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摘　要：准确估计初始误差和制导工具误差是机动发射飞行器精度鉴定必须解决的重要问题之一，提出
了一种基于非线性模型的误差估计新方法。给出了平台初始失准角向定向误差的转换方法，采用不动点迭

代法实现真实视加速度的精确计算，将真实发射系的轨道参数表示为初始误差和工具误差的非线性函数，结

合外测数据建立了同时估计初始误差、工具误差、外测系统误差、遥外测时间零点偏差的非线性模型，避免了

初始误差的线性化近似。给出了Ｂａｙｅｓ极大后验估计方法，利用非线性模型和先验信息获得误差的最优估
计，证明了估计方法的收敛性。仿真结果表明，所提方法提高了初始误差和工具误差的估计精度，并实现了

测量数据的自校准。
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　　制导工具误差是影响飞行器命中精度的重要
因素之一，飞行器精度鉴定通常利用遥、外测数据

分离出特殊轨道的制导工具误差，将其折算到最

大射程轨道上，进而获得全程轨道的命中精

度［１－２］。与固定发射飞行器相比，机动发射飞行

器还会受到初始定位误差、平台调平对准误差和

初始速度误差的影响，这些初始误差与制导工具

误差耦合在一起，共同引起落点偏差。研究表明，

初始误差带来的落点偏差在量级上与制导工具误

差相当［３］。研究初始误差和制导工具误差的估

计方法，实现这两种误差的准确分离，对分析和评

定机动发射飞行器的命中精度有重要意义。

许多学者对机动发射飞行器误差分离的模型

及求解方法开展了研究工作。文献［４］在不考虑
制导工具误差的前提下建立了估计初始误差的线

性模型，文献［５］在此基础上建立了同时估计初
始误差和制导工具误差的线性模型，并通过仿真

实验验证了模型的正确性。文献［６］提出了利用
飞行初段短时间的遥外差数据估计初始定位误差

的方法，通过使用地面测试数据减小制导工具误
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差对初始误差估计的影响。文献［７］在分离初始
误差的线性模型中考虑了对平台初始失调角的估

计。文献［８］利用进化策略对误差分离的线性模
型进行寻优求解。以上研究都是误差估计的线性

方法，此类方法对误差模型作了线性化处理，给模

型求解带来一定的线性近似误差。另外，线性方

法需要全程高精度轨道参数，而在飞行初段和级

间段，受观测条件的限制和发动机火焰、震动的影

响，外测设备无法获得测量数据或得到的数据精

度很低，导致这些时段解算的轨道参数精度很差，

也会降低误差估计的精度。文献［９］绕过了轨道
参数的解算，直接由外测数据建立误差估计的非

线性模型，无须使用飞行初段和级间段的测量数

据，比线性方法更具优势。然而，文中对初始误差

仍然作了线性化处理，另外，在构造初始误差的环

境函数矩阵时没有考虑初始误差对重力加速度的

影响，对发射方位角误差的估计精度不高。本文

考虑将真实发射系下的轨道参数表示为初始误差

和制导工具误差的非线性函数，进而利用外测数

据模型建立精确的非线性模型，既可避免对初始

误差作复杂的线性化处理，又可免去解算轨道参

数的过程。

本文针对机动发射飞行器初始误差和制导工

具误差的估计问题，首先推导了平台初始失准角

向定向误差的转换关系式，然后给出了真实发射

系轨道参数的计算方法，利用外测数据模型建立

了关于初始误差、工具误差、遥外测时间零点偏差

和外测系统误差的非线性模型，在此基础上给出

了误差分离的 Ｂａｙｅｓ估计方法，并证明了该方法
的收敛性，最后通过仿真实验检验了误差估计方

法的性能。

１　初始误差和制导工具误差估计的非线
性模型

　　机动载体发射的飞行器，依据载体惯导系统
提供的定位参数（大地纬度Ｂ０、大地经度Ｌ０、大地
高程 Ｈ０）、定向参数（天文纬度 ＢＴ、天文经度 ＬＴ、
天文射击方位角 ＡＴ）和初始速度参数 Ｖ０＝（ｖｘ０，
ｖｙ０，ｖｚ０）

Ｔ进行制导计算。载体惯导系统的测量误

差以及弹上惯导平台的调平对准误差导致定位、

定向、初始速度参数与真实值存在偏差，称这个偏

差为初始误差，它是造成落点偏差的重要因素之

一。将初始误差分别记为ΔＢ、ΔＬ、ΔＨ、ΔＢＴ、ΔＬＴ、
ΔＡＴ和ΔＶ＝（Δｖｘ，Δｖｙ，Δｖｚ）

Ｔ，以（Ｂ０，Ｌ０，Ｈ０）确定
原点并以（ＢＴ，ＬＴ，ＡＴ）确定三个坐标轴指向的发
射惯性系称为理论发射惯性系，相应地，由真实定

位参数（Ｂ０＋ΔＢ，Ｌ０＋ΔＬ，Ｈ０＋ΔＨ）和真实定向参
数（ＢＴ＋ΔＢＴ，ＬＴ＋ΔＬＴ，ＡＴ＋ΔＡＴ）确定的发射惯
性系称为真发射惯性系。发射零时刻，与理论发

射惯性系重合的发射系称为理论发射系，与真发

射惯性系重合的发射系称为真发射系。此外，还

需定义平台坐标系，它的原点与真发射惯性系的

原点重合，坐标轴与三个陀螺仪的敏感轴平行。

１．１　平台初始失准角向定向误差的转换

制导工具误差中的平台初始失准角（ｋｐ０ｘ，
ｋｐ０ｙ，ｋｐ０ｚ）与定向误差（ΔＢＴ，ΔＬＴ，ΔＡＴ）存在耦合关
系，无法将它们进行有效分离，本文考虑把平台初

始失准角归算为定向误差，不估计平台初始失准

角，这样，在发射零时刻，平台坐标系就与真发射

惯性系重合。将真发射系和理论发射系向地心系

的旋转矩阵分别记为 Ｍ和 珦Ｍ，令 Ｒｘ（γ）、Ｒｙ（γ）
和Ｒｚ（γ）分别为绕 ｘ、ｙ、ｚ轴旋转 γ角的旋转矩
阵，有

Ｍ＝Ｒｚ（π／２－ＬＴ－ΔＬＴ）Ｒｘ（－ＢＴ－ΔＢＴ）×
Ｒｙ（π／２＋ＡＴ＋ΔＡＴ）

珦Ｍ＝Ｒｚ（π／２－ＬＴ）Ｒｘ（－ＢＴ）Ｒｙ（π／２＋ＡＴ）
于是，理论发射系向真发射系的旋转矩阵为

Ｍ－１珦Ｍ。也可认为理论发射系向真发射系依照ｚ、
ｙ、ｘ轴的顺序旋转的三个欧拉角为 ｋｐ０ｚ、ｋｐ０ｙ、ｋｐ０ｘ，
这样就有如下关系式

Ｍ－１珦Ｍ＝Ｒｘ（ｋｐ０ｘ）Ｒｙ（ｋｐ０ｙ）Ｒｚ（ｋｐ０ｚ）
上式左右两边分别作关于（ΔＢＴ，ΔＬＴ，ΔＡＴ）

和（ｋｐ０ｘ，ｋｐ０ｙ，ｋｐ０ｚ）的泰勒展开，并忽略高阶小项，
可得平台初始失准角向初始误差的转换关系式为

ΔＢＴ＝－ｋｐ０ｘｓｉｎＡＴ－ｋｐ０ｚｃｏｓＡＴ
ΔＬＴ＝ｋｐ０ｘｓｅｃＢＴｃｏｓＡＴ－ｋｐ０ｚｓｅｃＢＴｓｉｎＡＴ
ΔＡＴ＝ｋｐ０ｘｔａｎＢＴｃｏｓＡＴ－ｋｐ０ｙ－ｋｐ０ｚｔａｎＢＴｓｉｎＡ

{
Ｔ

（１）

１．２　真实发射系轨道参数的求解

飞行器惯导平台输出的遥测数据为平台坐标

系下的视速度测量 Ｗｐ（ｔ）＝（ｗｐｘ（ｔ），ｗｐｙ（ｔ），
ｗｐｚ（ｔ））

Ｔ，对其进行数值微分后可获得遥测视加

速度 Ｗ·ｐ（ｔ）＝（ｗｐｘ（ｔ），ｗｐｙ（ｔ），ｗｐｚ（ｔ））
Ｔ，Ｗ·ｐ（ｔ）

与真发射惯性系下的视速度 Ｗ（ｔ）＝（ｗｘ（ｔ），

ｗｙ（ｔ），ｗｚ（ｔ））
Ｔ、视加速度 Ｗ·（ｔ）＝（ｗｘ（ｔ），

ｗｙ（ｔ），ｗｚ（ｔ））
Ｔ有如下关系式［１０］：

Ｗ·ｐ（ｔ）－Ｗ
·
（ｔ）＝Ｄ（Ｗ（ｔ），Ｗ·（ｔ））Ｃ

式中，Ｄ为加速度域环境函数矩阵，Ｃ为制导工具
误差。

构造如下不动点迭代格式：

·２６·
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Ｗ·（０）（ｔ）＝Ｗ·ｐ（ｔ）

Ｗ·（ｉ＋１）（ｔ）＝Ｗ·ｐ（ｔ）－Ｄ（∫
ｔ

０
Ｗ·（ｉ）（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（ｉ）（ｔ））{ Ｃ

（２）
对于给定的制导工具误差 Ｃ，可由上式求解

Ｗ·（ｔ）和Ｗ（ｔ）。为Ｗ·（ｔ）定义范数：

Ｗ·（ｔ） ＝ｍａｘ
０≤ｔ≤Ｔ

ｗ２ｘ（ｔ）＋ｗ
２
ｙ（ｔ）＋ｗ

２
ｚ（ｔ槡 ）

其中，Ｔ为轨道参数时长，定义映射Ｐ：

Ｗ·
!

ＰＷ· ＝Ｗ·ｐ（ｔ）－Ｄ（∫
ｔ

０
Ｗ·（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（ｔ））Ｃ

由于制导工具误差Ｃ的值很小，映射 Ｐ在集

合Ａ＝｛Ｗ·（ｔ） Ｗ·（ｔ）－Ｗ·ｐ（ｔ） ＜α１｝内是压缩
映射（α１为某一正数），即存在０＜α２＜１，使得

ＰＷ·（１）－ＰＷ·（２） ≤α２ Ｗ
·（１）－Ｗ·（２） ，

Ｗ
·（１），Ｗ·（２）∈Ａ

　
（３）

将Ｄ的第ｉ列记为Ｄｉ，Ｃ的第ｉ项记为Ｃｉ，可
知

ＰＷ·（１）－ＰＷ·（２） ＝ Ｄ（∫
ｔ

０
Ｗ·（１）（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（１）（ｔ））Ｃ－

　 Ｄ（∫
ｔ

０
Ｗ·（２）（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（２）（ｔ））Ｃ

　　　≤∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｄｉ（∫

ｔ

０
Ｗ·（１）（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（１）（ｔ））Ｃｉ－

　 Ｄｉ（∫
ｔ

０
Ｗ·（２）（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（２）（ｔ））Ｃｉ

　　　≤Ｎｍａｘ
ｉ
Ｄｉ（∫

ｔ

０
Ｗ·（１）（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（１）（ｔ））Ｃｉ－

　Ｄｉ（∫
ｔ

０
Ｗ·（２）（ｓ）ｄｓ，Ｗ·（２）（ｔ））Ｃｉ （４）

其中，Ｔ一般不超过４００ｓ，当考虑２１个主要制导

工具误差项时，根据 Ｗ·（ｔ）和 Ｃ的取值范围以及
Ｄ的形式，取α１＝１００，α２＝００１，利用式（４）可推
出式（３）成立。由压缩映射原理，迭代式（２）是能
够收敛的。仿真实验表明，该方法具有较快的收

敛速度，一般经过２～５次迭代即可收敛。
Ｗ（ｔ）与真发射系下的轨道参数（包括位置参

数 Ｘ（ｔ）＝（ｘ（ｔ），ｙ（ｔ），ｚ（ｔ））Ｔ和速度参数

Ｘ·（ｔ）＝ （ｘ（ｔ），ｙ（ｔ），ｚ（ｔ））Ｔ） 满 足 如 下 关

系式［１１］：

Ｗ（ｔ）＝Ψ
·
（ｔ）［Ｘ（ｔ）＋Ｒ０］＋Ψ（ｔ）Ｘ

·
（ｔ）－

∫
ｔ

０
Ψ（ｓ）ｇ（ｓ）ｄｓ－Ψ

·
（０）Ｒ０－Ｘ

·
（０） （５）

式中，Ψ（ｔ）为真发射系到真发射惯性系的旋转矩
阵，Ψ（ｔ）＝Ｍ－１Θ（ｔ）Ｍ，Θ（ｔ）＝Ｒｚ（－ωｔ），ω为
地球自转角速度，Ｒ０＝Ｍ

－１Ｘ０，Ｘ０为真发射系原

点的地心直角坐标，

Ｘ０＝

（ＮＧ＋Ｈ０＋ΔＨ）ｃｏｓ（Ｂ０＋ΔＢ）ｃｏｓ（Ｌ０＋ΔＬ）

（ＮＧ＋Ｈ０＋ΔＨ）ｃｏｓ（Ｂ０＋ΔＢ）ｓｉｎ（Ｌ０＋ΔＬ）

［ＮＧ（１－ｅ
２）＋Ｈ０＋ΔＨ］ｓｉｎ（Ｂ０＋ΔＢ

{
）

，

ＮＧ＝ａ［１－ｅ
２ｓｉｎ２（Ｂ０＋ΔＢ）］

－１／２，ａ和 ｅ分别为
地球的赤道半径和偏心率，ｇ（ｔ）为真发射系下的
重力加速度，ｇ（ｔ）＝ｇｒｅｒ＋ｇｚｅｚ，ｅｒ＝［Ｘ（ｔ）＋Ｒ０］／ｒ，
ｒ＝ Ｘ（ｔ）＋Ｒ０ ，ｇｒ＝－μ［１／ｒ

２ ＋１５ａ２Ｊ２（１－
５ｓｉｎ２φ）／ｒ４］，ｇｚ＝－３μａ

２Ｊ２ｓｉｎφ／ｒ
４，μ为地球引力

常数，Ｊ２为地球引力位二阶带谐系数，

φ＝ａｒｃｓｉｎ［（Ｘ（ｔ）＋Ｒ０）
Ｔｅｚ／ｒ］，

ｅｚ＝

ｃｏｓ（ＢＴ＋ΔＢＴ）ｃｏｓ（ＡＴ＋ΔＡＴ）

ｓｉｎ（ＢＴ＋ΔＢＴ）

－ｃｏｓ（ＢＴ＋ΔＢＴ）ｓｉｎ（ＡＴ＋ΔＡＴ
{

）

。

对式（５）两边微分可得

Ｗ·（ｔ）＝Ψ̈（ｔ）［Ｘ（ｔ）＋Ｒ０］＋２Ψ
·
（ｔ）Ｘ·（ｔ）＋

Ψ（ｔ）Ｘ̈（ｔ）－Ψ（ｔ）ｇ（ｔ） （６）
发射零时刻，飞行器在真发射系下的位置和速度

为Ｘ（０）＝０，Ｘ·（０）＝Ｖ０＋ΔＶ，利用式（６）可建立
如下满足初值条件的微分方程组：

ｄＸ／ｄｔ＝Ｘ·（ｔ）

ｄＸ·／ｄｔ＝ΨＴ（ｔ）［Ｗ
·
（ｔ）－２Ψ

·
（ｔ）Ｘ·（ｔ）］－

　　　 ΨＴ（ｔ）Ψ̈（ｔ）［Ｘ（ｔ）＋Ｒ０］＋ｇ（ｔ）

Ｘ（０）＝０

Ｘ·（０）＝Ｖ０＋Δ















Ｖ

（７）

在已知Ｗ·（ｔ）的条件下，求解该微分方程组

即可得到真发射系的轨道参数Ｘ（ｔ）和Ｘ·（ｔ）。

１．３　外测数据建模

ｔ时刻，飞行器在地心系下的位置和速度分

别记为珟Ｘｅ（ｔ）和Ｘ
槇·
ｅ（ｔ），则有

珟Ｘｅ（ｔ）＝Ｘ０＋ＭＸ（ｔ）

Ｘ
槇·
ｅ（ｔ）＝ＭＸ

·
（ｔ{
）

（８）

设Δｔ为遥测发射时间零点相对外测零点的

偏差［１２］，将珟Ｘｅ（ｔ），Ｘ
槇·
ｅ（ｔ）平移 Δｔ后可得到以外

测零点为基准的位置Ｘｅ（ｔ）和速度Ｘ
·
ｅ（ｔ），即

Ｘｅ（ｔ）＝珟Ｘｅ（ｔ－Δｔ）

Ｘ·ｅ（ｔ）＝Ｘ
槇·
ｅ（ｔ－Δｔ

{
）

（９）

外测数据包括飞行器相对测量设备的方位

·３６·
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角、俯仰角、距离和径向速度。设ｔ时刻飞行器在
设备测量系下的位置为 Ｘｓ（ｔ）＝（ｘｓ（ｔ），ｙｓ（ｔ），

ｚｓ（ｔ））
Ｔ，速度为Ｘ·ｓ（ｔ）＝（ｘｓ（ｔ），ｙｓ（ｔ），ｚｓ（ｔ））

Ｔ，地

心系向测量系的旋转矩阵为 Ｇ，设备的站址坐标
为Ｘｓ０，则有

Ｘｓ（ｔ）＝Ｇ［Ｘｅ（ｔ）－Ｘｓ０］

Ｘ·ｓ（ｔ）＝ＧＸ
·
ｅ（ｔ

{ ）
（１０）

方位角、俯仰角、距离和径向速度测量分别记

为Ａ（ｔ）、Ｅ（ｔ）、Ｒ（ｔ）和Ｒ
·
（ｔ），则有

Ａ（ｔ）＝ａｒｃｔａｎ［ｚｓ（ｔ）／ｘｓ（ｔ）］＋ｇＡ（ｔ，β）＋εＡ（ｔ）

Ｅ（ｔ）＝ａｒｃｔａｎ［ｙｓ（ｔ）／ ｘ
２
ｓ（ｔ）＋ｚ

２
ｓ（ｔ槡 ）］＋

　　　ｇＥ（ｔ，β）＋εＥ（ｔ）

Ｒ（ｔ）＝ Ｘｓ（ｔ） ＋ｇＲ（ｔ，β）＋εＲ（ｔ）

Ｒ·（ｔ）＝Ｘ·ｓ（ｔ）
ＴＸｓ（ｔ）／Ｘｓ（ｔ）＋ｇＲ·（ｔ，β）＋εＲ·（ｔ















）

（１１）
式中，ｇＡ（ｔ，β）、ｇＥ（ｔ，β）、ｇＲ（ｔ，β）和ｇＲ·（ｔ，β）为测
量的系统误差，β为系统误差系数；εＡ（ｔ）、εＥ（ｔ）、
εＲ（ｔ）和εＲ·（ｔ）为测量噪声。将 ｔ时刻的所有测
量组成的向量记为ｙ（ｔ），由式（１０）～（１１）可知，

ｙ（ｔ）是关于Ｘｅ（ｔ）、Ｘ
·
ｅ（ｔ）和 β的函数，则 ｙ（ｔ）可

表示为

ｙ（ｔ）＝ｆ（Ｘｅ（ｔ），Ｘ
·
ｅ（ｔ），β）＋ε（ｔ） （１２）

式中，ｆ是以Ｘｅ（ｔ）、Ｘ
·
ｅ（ｔ）和β为变量的非线性函

数，ε（ｔ）为测量噪声向量。

１．４　非线性模型的建立

取定制导工具误差 Ｃ，由式（２）能够唯一确

定Ｗ·（ｔ），取定初始误差 α＝（ΔＢ，ΔＬ，ΔＨ，ΔＢＴ，

ΔＬＴ，ΔＡＴ，ΔＶ）
Ｔ，将Ｗ·（ｔ）代入微分方程组（７），并

采用四阶龙格－库塔法对其求解，即可得到Ｘ（ｔ）

和Ｘ·（ｔ），取定Δｔ，由式（８）～（９）可以得到Ｘｅ（ｔ）

和Ｘ·ｅ（ｔ），于是式（１２）中的ｆ（Ｘｅ（ｔ），Ｘ
·
ｅ（ｔ），β）就

是关于制导工具误差Ｃ、初始误差 α、遥外时间零
点偏差 Δｔ和系统误差系数 β的非线性函数，令
θ＝（Ｃ，α，Δｔ，β）Ｔ，式（１２）可表示为

ｙ（ｔ）＝ｆ（ｔ，θ）＋ε（ｔ）
设外测数据的采样时刻为ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ，令Ｙ＝

（ｙ（ｔ１），ｙ（ｔ２），…，ｙ（ｔｎ））
Ｔ，Ｆ（θ）＝（ｆ（ｔ１，θ），ｆ（ｔ２，

θ），…，ｆ（ｔｎ，θ））
Ｔ，ξ＝（ε（ｔ１），ε（ｔ２），…，ε（ｔｎ））

Ｔ，

则估计初始误差、制导工具误差、外测系统误差和

遥外时间零点偏差的非线性模型表示为：

Ｙ＝Ｆ（θ）＋ξ （１３）

２　初始误差和制导工具误差的估计方法

在飞行器发射前，通常通过地面测试获得制

导工具误差的先验信息，于是可利用能够融入先

验信息的 Ｂａｙｅｓ极大后验估计［１３］获得模型（１３）
中θ的最优估计。θ关于测量Ｙ的后验概率密度
函数ｐ（θＹ）表示为

ｐ（θＹ）＝
ｐ（Ｙθ）ｐ（θ）

∫ｐ（Ｙθ）ｐ（θ）ｄθ
式中，ｐ（θ）为 θ的先验概率密度函数，ｐ（Ｙθ）为
测量 Ｙ的似然函数，则 θ的 Ｂａｙｅｓ极大后验估
计为

θ＾＝ａｒｇｓｕｐ
θ
ｐ（θＹ）＝ａｒｇｓｕｐ

θ
｛ｐ（Ｙθ）ｐ（θ）｝

（１４）
假设模型（１３）中测量噪声 ξ服从均值为零，

协方差矩阵为Ｐξ的高斯分布，且θ的先验分布服
从均值为θ０方差为Ｐθ的高斯分布，则有ｐ（Ｙ｜θ）＝
Ｎ（Ｙ，Ｆ（θ），Ｐξ），ｐ（θ）＝Ｎ（θ，θ０，Ｐθ），令

Ｓ（θ）＝［Ｙ－Ｆ（θ）］ＴＰ－１ξ ［Ｙ－Ｆ（θ）］＋
（θ－θ０）

ＴＰ－１θ （θ－θ０）
由式（１４）可得

θ＾＝ａｒｇｓｕｐ
θ
｛Ｎ（Ｙ，Ｆ（θ），Ｐξ）Ｎ（θ，θ０，Ｐθ）｝

＝ａｒｇｓｕｐ
θ
｛ｅｘｐ［－Ｓ（θ）／２］｝

＝ａｒｇｍｉｎ
θ
Ｓ（θ）

对于上述极值问题，采用高斯牛顿迭代法求

解，令

Ｄ（θ）＝Π（θ）－１｛!Ｆ（θ）ＴＰ－１ξ［Ｙ－Ｆ（θ）］＋Ｐ
－１
θ（θ０－θ）｝

（１５）
其中，Π（θ）＝!Ｆ（θ）ＴＰ－１ξ !

Ｆ（θ）＋Ｐ－１θ ，设置最
大迭代次数Ｍ和收敛阈值 δ＞０，δ为小量，高斯
牛顿迭代法的步骤如下：

步骤１：令ｉ＝０，迭代初值取为先验均值，即

θ（^０）＝θ０。
步骤２：由式（１５）计算Ｄ（θ（ｉ））。
步骤３：采用一维搜索法计算珘λ＝ａｒｇｍｉｎ

０≤λ≤１
Ｓ（θ（ｉ）＋

λＤ（θ（ｉ））），令 θ（ｉ＋１） ＝θ（ｉ） ＋珘λＤ（θ（ｉ）），若
Ｓ（θ（ｉ＋１））－Ｓ（θ（ｉ）） ＜δ或 ｉ＞Ｍ，迭代结束，输

出结果 θ＝^θ（ｉ＋１），否则，令 ｉ＝ｉ＋１，θ（^ｉ）＝θ（^ｉ＋１），
转到步骤２。

下面分析高斯牛顿迭代法的收敛性。

由 θ（ｉ）的 构造可知，对于任意的 ｉ，有
Ｓ（θ（ｉ＋１））≤Ｓ（θ（ｉ））≤Ｓ（θ（０））。令Ω为包含集合
｛θＳ（θ）≤Ｓ（θ（０））｝的有界闭集，对 Ω做出假

·４６·
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设：Ω上的点 θ１和 θ２，如果 Ｓ（θ１）＝Ｓ（θ２），且

!

Ｓ（θ１）＝!Ｓ（θ２），则有 θ１＝θ２。｛Ｓ（θ
（ｉ））｝是单

调递减有下界的序列（下界为０），因而存在极限：
ｌｉｍ
ｉ→∞
Ｓ（θ（ｉ））＝Ｓ

因为｛θ（ｉ）｝Ω，则｛θ（ｉ）｝存在收敛的子列
｛θ（ｉｋ）｝，即ｌｉｍ

ｋ→∞
θ（ｉｋ）＝θ，θ∈Ω。由 Ｓ（θ）的连续

性可知

ｌｉｍ
ｋ→∞
Ｓ（θ（ｉｋ））＝Ｓ（θ）＝Ｓ

下面证明
!

Ｓ（θ）＝０，即 θ为稳定点。令
ρ（λ）＝Ｓ（θ ＋λＤ（θ）），则有

ρ′（０）＝!Ｓ（θ）ＴＤ（θ） （１６）
因为

!

Ｓ（θ）＝－２｛!Ｆ（θ）ＴＰ－１ξ［Ｙ－Ｆ（θ
）］＋Ｐ－１θ（θ０－θ

）｝

由式（１５）和式（１６）可得
ρ′（０）＝－０．５!Ｓ（θ）ＴΠ（θ）－１!Ｓ（θ）

（１７）
其中，

!

Ｆ（θ）ＴＰ－１ξ !

Ｆ（θ）为半正定矩阵，Ｐ－１θ
为正定矩阵，则П（θ）为正定矩阵，如果!

Ｓ（θ）≠
０，由式（１７）知ρ（０）＜０，那么存在一个充分小的
正数λ′，使得 θ′＝θ ＋λ′Ｄ（θ）满足 Ｓ（θ′）＜
Ｓ（θ）。因为ｌｉｍ

ｋ→∞
Ｓ（θ（ｉｋ））＝Ｓ（θ），ｌｉｍ

ｋ→∞
Ｓ（θ（ｉｋ）＋

λ′Ｄ（θ（ｉｋ）））＝Ｓ（θ′），则存在充分大的正整数 Ｋ，
使得对所有的 ｋ＞Ｋ，ｊ＞Ｋ，有 Ｓ（θ（ｉｊ） ＋
λ′Ｄ（θ（ｉｊ）））＜Ｓ（θ（ｉｋ）），根据步骤３中 珘λ的取法，
有Ｓ（θ（ｉｊ＋１））≤Ｓ（θ（ｉｊ）＋λ′Ｄ（θ（ｉｊ）））＜Ｓ（θ（ｉｋ）），
当ｉｋ＞ｉｊ＋１时，就会与｛Ｓ（θ（ｉ））｝序列单调递减
相矛盾，所以

!

Ｓ（θ）＝０。
如果｛θ（ｉ）｝的另一个子序列｛θ（ｉｊ）｝收敛于

θ，同样可以证明 Ｓ（θ）＝Ｓ，!Ｓ（θ）＝０，
由Ω的假设条件可知θ与θ应为同一个点，故
高斯牛顿迭代法得到｛θ（ｉ）｝必定收敛到一个稳定
点θ。

式（１５）中的 П（θ）为正定矩阵，其逆矩阵是
存在的。实际情况表明，П（θ）呈现一定的病态
性，导致矩阵求逆误差较大，进而影响了高斯牛顿

迭代法的收敛。为缓解矩阵病态性，对 θ做规范
化处理，即利用 θ＝（θ１，θ２，…，θｍ）

Ｔ的每个元素

的范围 θｉ≤ｄｉ，构造对角矩阵 Γ＝ｄｉａｇ（ｄ１，
ｄ２，…，ｄｍ），令珘θ＝Γ

－１θ，将求解 θ的估计转化为
求解珘θ的估计。

３　仿真算例及结果分析

仿真中考虑的制导工具误差包括２１个主要
影响项，仿真遥测数据Ｗｐ（ｔ）由真实视速度Ｗ（ｔ）

加上∫
ｔ

０
Ｄ（Ｗ（ｓ），Ｗ·（ｓ））ｄｓ而产生，其中，制导工

具误差的真值 Ｃ根据先验分布随机生成。初始
误差无先验信息，其中，定位误差的真值取为

ΔＢ＝３６″，ΔＬ＝－３６″，ΔＨ＝３ｍ，定向误差的真值
取为ΔＢＴ＝３６″，ΔＬＴ＝－３６″，ΔＡＴ＝６０″，初始速度
误差的真值取为 Δｖｘ＝０１ｍ／ｓ，Δｖｙ＝００５ｍ／ｓ，
Δｖｚ＝０１ｍ／ｓ。遥外测时间零点偏差的真值取
０００１ｓ。利用真实轨道参数和站址坐标产生１４
个方位角、１４个俯仰角、１０个距离、９个径向速度
测量通道的仿真外测数据，对每个测量通道上加

入随机误差，在其中的４个距离、２个方位角和２
个俯仰角测量通道加入常值系统误差，飞行初段

０～１０ｓ无有效的测量数据。
为验证本文所提方法的性能，将计算结果与

线性方法（方法一）、文献［９］的非线性方法（方法
二）进行比较，其中，方法一采用文献［５］中的线
性误差模型，估计方法采用 Ｂａｙｅｓ方法。方法一
和方法二的仿真条件与本文方法相同，方法一所

使用的前１０ｓ的轨道参数由遥测数据外推产生，
后１０ｓ由外测数据融合解算获得。由于方法二
不估计定向误差ΔＢＴ和 ΔＬＴ，需增加对平台初始
失准角 ｋｐ０ｘ和 ｋｐ０ｚ的估计，并利用式（１）将 ｋｐ０ｘ和
ｋｐ０ｚ的估计结果转化成ΔＢＴ和ΔＬＴ，以便于和另外
两种方法进行比对。下面给出１００次蒙特卡洛仿
真实验的统计结果。

误差比例定义为： 估计值－真值 ／真值。
表１给出了制导工具误差估计的平均误差比例，
可以看出，本文方法在九个误差项上的估计精度

相对于方法一有较大幅度的提高，并且大多数项

的估计精度优于方法二。如果以误差比例小于等

于０４作为判断估计好项的标准，则方法一有５
项估计得不好，方法二有６项估计得不好，而本文
方法只有２项估计得不好。

初始误差估计的均方根误差如表２所示，可
以看出，本文方法对初始误差的估计精度都比其

他两种方法高，如果将初始定位误差换算成距离

度量单位，方法一、方法二和本文方法对初始定位

误差的估计精度分别为 ０８６ｍ、４１５ｍ和
０１０ｍ。定向误差的估计精度相对定位误差偏
低很多，这是因为定向误差与制导工具误差项中

的加速度计安装误差角存在较强的复共线性，导

致误差估计模型关于定向误差具有不适定性，影

响了定向误差的估计精度，而定位误差与制导工

具误差的复共线性较弱，模型关于定位误差是良

定的，估计精度很高。

·５６·
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表１　制导工具误差估计的误差比例
Ｔａｂ．１　Ｒａｔｉｏｏｆｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｔｏｔｒｕｔｈｖａｌｕｅｆｏｒ

ｇｕｉｄａｎｃｅｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

制导误差项 方法一 方法二 本文方法

１ ０．０７３０８ ０．１６８４３ ０．０７４３２
２ ０．００３１７ ０．０７１０１ ０．００３８５
３ ０．０１７６０ ０．００７６３ ０．００２７８
４ ３．０１４８１ ６．０７８５４ ０．３７９３３
５ ０．３８３７１ ０．２６１９７ ０．０２８０７
６ ０．１７２９３ ０．７２５４６ ０．０４５９９
７ ０．０７３８１ ０．２４１７９ ０．０７５３７
８ ０．０３１４２ １．１７６００ ０．０３０９８
９ ０．０１８１０ ０．０２５６７ ０．０１５６１
１０ ０．８６６９８ ０．２３４４８ ０．１１８１６
１１ ０．２２０２１ ０．３１１２８ ０．０３３３４
１２ ０．０８５６３ ０．１９４８８ ０．０７４８３
１３ ８．７０３５０ ４．３５８７２ ０．８１０８６
１４ １３．６４８８９ ６．６７４５３ ２．１３３３２
１５ ３．６７５２８ ８．８９４５３ ０．２６９８４
１６ ０．０００４５ ０．００１０８ ０．０００３８
１７ ０．０００４２ ０．０７０９８ ０．０００３９
１８ ０．００１３２ ０．０６１５３ ０．００１２７
１９ ０．０００７２ ０．００３６７ ０．０００７３
２０ ０．０００１９ ０．０００２５ ０．０００２２
２１ ０．０００１９ ０．０００１６ ０．０００１９

表２　初始误差估计的均方根误差
Ｔａｂ．２　Ｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｉｎｉｔｉａｌｅｒｒｏｒｅｓｔｉｍａｔｅ

初始误差项 方法一 方法二 本文方法

ΔＢ／（″） ０．０２８００ ０．１１３０９ ０．００２８８

ΔＬ／（″） ０．００３９６ ０．０９３１５ ０．００１０８

ΔＨ／ｍ ０．０１３６２ ０．０５３４５ ０．０２２２９
ΔＢＴ／（″） ３．７０６９５ ６．３４６４３ １．５３１０８
ΔＬＴ／（″） ０．８４０４０ ９．５３４８０ ０．６３５０４
ΔＡＴ／（″） ７．５８０２６ ５．７７２２３ ４．１８６０８
Δｖｘ／（ｍ／ｓ） ０．００９９４ ０．００５９５ ０．００１７２
Δｖｙ／（ｍ／ｓ） ０．０９２１４ ０．００３７５ ０．００１３６
Δｖｚ／（ｍ／ｓ） ０．０５７００ ０．００７９６ ０．００４４７

方法一对模型作了线性化近似，会带来一些线

性化误差，飞行初段缺失的轨道参数用遥测数据补

齐，与真实值会有一定的差别，此外，融合解算的级

间段轨道参数的精度不是很高［１４］，这些因素都会

影响该方法的估计精度。方法二在构造环境函数

矩阵时，没有考虑初始误差对重力的影响，引入了

一定的模型误差，作了关于初始误差的线性化近

似，也有一定的线性化误差。本文方法避免了上述

这些问题，所以估计精度会优于其他两种方法。

方法一、方法二和本文方法对遥外测时间零

点偏差估计的均方根误差分别是 １８６Ｅ－５ｓ、

１８２Ｅ－５ｓ和１８５Ｅ－５ｓ，估计精度相当。
表３是自校准法［１５］和本文方法对外测系统误

差估计的平均误差比例，可以看出，本文方法对外测

系统误差的估计精度接近于自校准法，估计的误差

比例不超过００４，表明该方法仍能有效分离出外测
系统误差，从而也可实现外测数据的自校准。经过

统计，各测量通道的残差数据的均值接近于零，方差

接近于测量噪声的方差，并且残差数据随时间没有

明显的变化趋势，限于篇幅，这里只给出一个距离测

量和一个俯仰角测量的残差曲线图（见图１和图２）。

表３　外测系统误差估计的误差比例
Ｔａｂ．３　Ｒａｔｉｏｏｆｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｔｏｔｒｕｔｈｖａｌｕｅｆｏｒ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍａｔｉｃｅｒｒｏｒ

外测系统误差项 自校准法 本文方法

１ ０．０３６２１ ０．０３７３５
２ ０．０３８８４ ０．０３９９９
３ ０．０１２０１ ０．０１０２０
４ ０．００３７３ ０．００３５９
５ ０．０１２５０ ０．０１３３９
６ ０．０１３１０ ０．０１２７５
７ ０．００２４８ ０．００２６４
８ ０．０３３０８ ０．０３００６

图１　距离测量的残差曲线
Ｆｉｇ．１　Ｒｅｓｉｄｕａｌｅｒｒｏｒｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

图２　俯仰角测量的残差曲线
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｓｉｄｕａｌｅｒｒｏｒｏｆｅｌｅｖａｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

·６６·
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４　结论

本文提出了一种基于非线性模型的初始误差

和制导工具误差估计的新方法，该方法无须全程

外测轨道参数，能够克服飞行初段和级间段外测

轨道精度不高的困难，不需要对初始误差作线性

化处理，可避免引入线性化误差，还能估计外测设

备的系统误差，实现测量数据的自校准。仿真结

果表明，对初始误差和制导工具误差的估计精度

优于线性方法和其他非线性方法，测量数据系统

误差的估计精度与传统的自校准法相当。本文方

法可以为机动发射飞行器的命中精度评估提供理

论和技术支撑。

如果没有制导工具误差的任何先验信息，本文

非线性模型具有较强的病态性，初始误差和制导工

具误差部分项的估计结果严重失真，下一步将研究

无先验信息条件下误差估计的非线性方法。
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