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摘　要：针对高超声速滑翔导弹跟踪中状态模型构建问题，研究基于制导变量变化规律的气动参数建模
方法。对气动参数进行分析，指出传统建模方法的缺点。在假设制导变量服从一阶时滞过程的前提下，利用

线性化的气动系数推导气动参数模型，通过分析不同飞行状态下的模型变式，证明模型对目标机动具有自适

应性。对模型中未知参数的取值问题进行讨论，实现模型与飞行状态的自适应匹配。仿真结果表明：当目标

发生机动时，所提模型性能明显优于传统模型。同时，在不同滤波器参数条件下的仿真结果进一步证实了模

型的有效性。
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　　作为新一代跨大气层空天飞行器，高超声速
滑翔导弹（ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＧｌｉｄｉｎｇＭｉｓｓｉｌｅ，ＨＧＭ）结合
了航天器与航空器的特征，具有高速、高机动、高

精度、大航程等优点，可实施远距离机动快速打

击［１－２］。美国于２０１１年和２０１７年分别成功试射
陆基和潜射高速滑翔弹头，标志着 ＨＧＭ武器已
初步具备作战能力，这给我国空天安全带来了巨

大威胁。面对这类目标在早期预警和拦截中跟踪

精度有限的问题，有必要结合 ＨＧＭ的运动特点
进一步研究目标跟踪的相关理论。

从滤波器应用角度来看，ＨＧＭ跟踪是典型的
非线性滤波问题，其估计性能很大程度取决于目

标状态模型的精细程度。通常，合理构建机动再

入目标的未知气动力模型可有效提高目标的估计

精度［３］。这类方法一般利用气动参数表征未知

气动力变化，凭借经验将其建模为高斯 －维纳或
一阶马尔可夫等通用的机动模型，通过状态增

广［４－７］或输入估计［８－９］等方法构建完整的动力学

模型。其物理含义清晰，稳定跟踪时估计精度高。

缺点是当模型失配或气动力大幅变化时，跟踪精

度会大幅下降。

目标机动是造成跟踪精度大幅下降的关键因

素。ＨＧＭ机动是在控制系统作用下通过调整制
导变量实现的，其特性受控制规律约束，并非完全

无章可循。采用传统的通用机动模型对气动参数

建模忽略了这一重要的先验信息，不利于提高跟

 收稿日期：２０１８－０２－０４
基金项目：国家８６３计划资助项目（２０１５ＡＡ７０５６０４５；２０１５ＡＡ８０１７０３２Ｐ）
作者简介：张凯（１９９０—），男，湖北红安人，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：ｃｈｒｉｓｔｏｐｈｚｈａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ；

熊家军（通信作者），男，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：１２４６１１７９６＠ｆｏｘｍａｉｌ．ｃｏｍ



国 防 科 技 大 学 学 报 第４１卷

踪精度。针对这一问题，文献［１０］采用构造的制
导规律推导目标的未知气动加速度模型，其工作

具有一定启示，但模型参数依赖于离线统计运动

特征，实际应用中难以实现。如果能够在线辨识

制导变量的相关规律，则更具应用价值。文

献［１１－１２］针对来袭目标末制导辨识问题，假设
其采用某型比例导引律，通过状态增广的方式在

线估计制导系数，从而辨识目标的机动行为。但

末制导辨识问题通常约束条件较强，待定参数少，

难以适应中制导阶段的ＨＧＭ跟踪问题。
据以上分析不难看出，利用制导控制规律对

未知气动参数建模有助于提高 ＨＧＭ跟踪精度，
但如何辨识未知参数进而构造气动参数模型是亟

待解决的问题。为此，本文对气动参数进行分析，

通过推导气动参数与制导变量之间的关系，构建

一种基于制导变量变化规律的气动参数模型。

１　气动参数分析

ＨＧＭ的加速度的矢量表达式可描述为：
ｒ̈＝ａＡ＋ａＧ （１）

式中，ａＡ表示气动加速度，ａＧ表示重力加速度。
飞行过程中，ＨＧＭ制导系统通常采用倾斜转

弯（ＢａｎｋＴｏＴｕｒｎ，ＢＴＴ）控制方式，选择攻角α和
倾侧角υ作为制导变量。α确定阻力加速度Ｄ和
升力加速度 Ｌ的大小，υ确定 Ｌ在纵向和侧向上
的分量。因此，ａＡ在位于 ＨＧＭ质心的半速度
（ＶｅｌｏｃｉｔｙＴｕｒｎＣｌｉｍｂ，ＶＴＣ）坐标系中可表示为：

ａ（ＶＴＣ）Ａ ＝－Ｄｕｖ＋Ｌ（－ｕｔｓｉｎυ＋ｕｃｃｏｓυ） （２）
式中，

Ｄ＝１２ρｖ
２·
ＣＤ（α）Ｓ
ｍ

Ｌ＝１２ρｖ
２·
ＣＬ（α）Ｓ{
ｍ

（３）

其中：ｕｖ、ｕｔ和ｕｃ表示ＶＴＣ坐标系中各向的单位
矢量；ρ为大气密度；ｖ为目标速度；ｍ为目标质
量；Ｓ为目标等效截面积；ＣＤ（α）和 ＣＬ（α）为阻力
系数和升力系数，通常可表示为α的函数［１３－１４］。

为描述气动加速度ａＡ的变化规律，通常利用
状态依赖参量 ρｖ２／２将气动加速度 ａＡ中的未知
参数（ｋ，ＣＬ（α），Ｓ，ｍ，υ）转化为气动参数ｕ＝［αｖ，
αｔ，αｃ］

Ｔ［３］。此时 ａＡ 在东北天（ＥａｓｔＮｏｒｔｈＵｐ，
ＥＮＵ）坐标系中的表达式可描述为：

ａ（ＥＮＵ）Ａ ＝

Ａｘ
Ａｙ
Ａ









ｚ

＝１２ρｖ
２

ｖｘ
ｖ －

ｖｙ
ｖｇ

－
ｖｘｖｚ
ｖｖｇ

ｖｙ
ｖ

ｖｘ
ｖｇ

－
ｖｙｖｚ
ｖｖｇ

ｖｚ
ｖ ０

ｖｇ

















ｖ

－αｖ
αｔ
α









ｃ

（４）

式中：ｖ＝ ｖ２ｘ＋ｖ
２
ｙ＋ｖ

２
槡 ｚ；ｖｇ＝ ｖ２ｘ＋ｖ

２
槡 ｙ；ｖｘ、ｖｙ和ｖｚ分

别为目标速度矢量在 ＥＮＵ坐标系中的分量；Ａｘ、
Ａｙ和Ａｚ分别为 ａＡ在 ＥＮＵ坐标系中的分量；αｖ、
αｔ和αｃ分别为阻力参数、转弯力参数和爬升力参
数。

联立式（２）和式（４），可知气动参数ｕ的表达
式为：

ｕ＝

αｖ
αｔ
α









ｃ

＝Ｓｍ·

ＣＤ（α）

－ＣＬ（α）ｓｉｎυ
ＣＬ（α）ｃｏｓ









υ

（５）

从式（５）不难看出，气动参数的变化是由制
导变量α和υ决定的。同时，制导变量又导致气
动参数之间存在显著耦合。在文献［３－９］中，凭
借经验对各向气动参数进行独立建模的做法实际

是对气动参数的解耦处理，忽略了制导变量对气

动参数变化的影响。针对这一问题，下文不再简

单地将气动参数当作随机过程来处理，而是通过

构造制导变量规律对气动参数建模，从而使得目

标状态模型更加符合实际情况。

２　气动参数模型

２．１　模型推导

制导变量α和υ的变化是由目标控制系统决
定的，在未知其具体变化规律的情况下，可采用一

阶时滞过程近似处理［１０］。

α＝１τα
（αＧ－α）

υ＝１τυ
（υＧ－υ{ ）

（６）

其中：τα和τυ为 α和 υ的时间常数，是表现制导
变量变化快慢的参数；αＧ和 υＧ为对应的制导指
令，表征制导变量的期望值。

对于在复杂大气层内高速飞行的 ＨＧＭ而
言，攻角α的大幅值调整会使得气动特性复杂，
影响目标的热防护系统并增加制导控制系统负

担。因此，α一般作为辅助的制导变量，在标称值
的基础上进行小范围调整［１５］。由于气动系数

ＣＤ（α）和ＣＬ（α）可近似为关于α的线性函数
［１６］，

当αＧ－α变化较小时，可用 α处的一阶泰勒展开
式近似表示ＣＤ（αＧ）和ＣＬ（αＧ）。

ＣＤ（αＧ）≈ＣＤ（α）＋
ｄＣＤ（α）
ｄα

（αＧ－α）

ＣＬ（αＧ）≈ＣＬ（α）＋
ｄＣＬ（α）
ｄα

（αＧ－α{ ）

（７）

结合式（６）和式（７），对式（５）中的阻力参数

·２０１·
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αｖ求导可得：

αｖ＝
Ｓ
ｍ·
ｄＣＤ（α）
ｄα

·
１
τα
（αＧ－α）

　≈１τα
·
Ｓ
ｍ［ＣＤ（αＧ）－ＣＤ（α）］

　＝１
τα
（αｖＧ－αｖ）

（８）

式中，αｖＧ表示制导攻角 αＧ对应的阻力系数制导
指令。

通过式（８），可利用α的变化规律构造 αｖ的

模型。同理，定义总升力参数αｌ＝ α２ｔ＋α
２

槡 ｃ，根据

式（５）可知，αｌ＝ＣＬ（α）Ｓ／ｍ。对升力参数αｌ求导
可得：

αｌ＝
Ｓ
ｍ·
ｄＣＬ（α）
ｄα

·
１
τα
（αＧ－α）

　≈１τα
·
Ｓ
ｍ［ＣＬ（αＧ）－ＣＬ（α）］

　＝１
τα
（αｌＧ－αｌ）

（９）

式中，αｌＧ为制导攻角 αＧ对应的总升力参数制导
指令。

根据式（５），对爬升力参数 αｔ和转弯力参数
αｃ求导：

αｔ＝－αｌｓｉｎυ－αｌｃｏｓυ·υ
αｃ＝αｌｃｏｓυ－αｌｓｉｎυ·{ υ

（１０）

将式（６）和式（９）代入式（１０），可得：

αｔ＝
αｔ
τα
αｌＧ
αｌ( )－１ －

αｃ
τυ
（υＧ－υ）

αｃ＝
αｃ
τα
αｌＧ
αｌ( )－１ ＋

αｔ
τυ
（υＧ－υ









 ）

（１１）

其中：

υ＝－ａｒｃｔａｎ（αｔ／αｃ） （１２）
通过式（１１），可利用α和 υ的变化规律构造

αｔ和αｃ的模型。

２．２　模型分析

根据上文推导，带高斯白噪声的气动参数模

型可表示为：

αｖ＝
１
τα
（αｖＧ－αｖ）＋ｗｖ

αｔ＝
αｔ
τα
αｌＧ
αｌ( )－１ －

αｃ
τυ
（υＧ－υ）＋ｗｔ

αｃ＝
αｃ
τα
αｌＧ
αｌ( )－１ ＋

αｔ
τυ
（υＧ－υ）＋ｗ













ｃ

（１３）

其中，时间常数 τα和 τυ是与当前状态变化无关
的参数。

为描述模型设计的合理性，下文对 ＨＧＭ在

不同飞行状态下式（１３）的变式进行分析。
１）稳态飞行。此时制导变量 α和 υ保持不

变，可知 αｖＧ＝αｖ，αｌＧ＝αｌ，υＧ＝υ，则式（１３）可简
化为：

αｖ＝ｗｖ
αｔ＝ｗｔ
αｃ＝ｗ

{
ｃ

（１４）

其中，模型退化为各向解耦的高斯－维纳模型，适
用于稳态跟踪情形。

２）俯仰机动飞行。此时α变化，υ不变，可知
αｖＧ≠αｖ、αｌＧ≠αｌ、υＧ＝υ，则式（１３）可简化为：

αｖ＝
１
τα
（αｖＧ－αｖ）＋ｗｖ

αｔ＝
αｔ
τα
αｌＧ
αｌ( )－１ ＋ｗｔ

αｃ＝
αｃ
τα
αｌＧ
αｌ( )－１ ＋ｗ













ｃ

（１５）

其中，模型退化为关于 τα的模型，适合于由攻角
α变化引起的俯仰机动跟踪情形。模型中 αｔ和

αｃ之间的耦合通过αｌ＝ α２ｔ＋α
２

槡 ｃ表征。

３）转弯机动飞行。此时υ变化，α不变，可知
αｖＧ＝αｖ、αｌＧ＝αｌ、υＧ≠υ，则式（１３）可简化为：

αｖ＝ｗｖ
αｔ＝－ωαｃ＋ｗｔ
αｃ＝ωαｔ＋ｗ

{
ｃ

（１６）

其中 ，

ω＝（υＧ－υ）／τυ （１７）
式中，αｖ退化为独立的高斯 －维纳模型，αｔ和 αｃ
退化为关于ω的谐波振荡模型，ω为谐波振荡系
数。此时模型与τυ有关，适合于由倾侧角υ变化
引起的俯仰机动跟踪情形。

综上所述，在不同飞行状态下，所提气动参数

模型可自适应地变化为与目标机动相匹配的模

型，从而有助于提高跟踪精度。同时，模型自适应

的关键在于如何在不同飞行状态下辨识制导指令

αｖＧ、αｌＧ和υＧ。

３　动力学跟踪算法

３．１　状态与观测模型

在ＥＮＵ坐标系中建立ＨＧＭ的状态模型。目
标的状态向量为 ｘ＝［ｒ，ｖ，ｕ］Ｔ，状态模型 ｘ＝
ｆ（ｘ）＋ｗ的表达式为：

ｘ＝ｖｘ
ｙ＝ｖｙ
ｚ＝ｖ

{
ｚ

（１８）

·３０１·
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ｖｘ＝－
μ
ｒ３
ｘ＋ω２ｘ＋２ωｖｙｓｉｎＢ－２ωｖｚｃｏｓＢ＋Ａｘ

ｖｙ＝－
μ
ｒ３
ｙ＋ω２ｙｓｉｎ２Ｂ－２ωｖｘｓｉｎＢ－

　　ω２（ｚ＋Ｒｅ）ｓｉｎＢｃｏｓＢ＋Ａｙ

ｖｚ＝－
μ
ｒ３
（ｚ＋Ｒｅ）－ω

２ｙｓｉｎＢｃｏｓＢ＋

　　ω２（ｚ＋Ｒｅ）ｃｏｓ
２Ｂ＋２ωｖｘｃｏｓＢ＋Ａ

















ｚ

（１９）
其中，μ为地球引力常数，Ｒｅ为地球半径。

ｕ＝［αｖ，αｔ，αｃ］
Ｔ的表达式参考式（１３）。在

球坐标系中建立 ＨＧＭ的观测模型，观测模型及
其量测误差协方差Ｒ参考文献［１７］。

３．２　模型参数辨识

为保证模型可用，需要确定时间常数以及控

制指令的取值。时间常数τα和τυ与目标控制特
性有关，可根据目标机动特性等某些先验信息进

行估值。制导指令αｖＧ、αｌＧ和υＧ是表征目标机动
的时变参数，理想的制导指令辨识值变化趋势为：

当目标稳态飞行时，制导指令与对应参数之间的

偏差量为零，此时气动参数模型退化为各向独立

的高斯－维纳模型（１３），制导指令辨识值处于平
稳随机过程；当目标发生机动时，制导指令辨识值

由平稳随机过程变为非平稳随机过程，有明显的

上升或下降，并且显著偏离对应数，在偏差作用

下，气动参数模型自适应地变化为相应的机动态

模型（１４）或模型（１５），使偏差逐渐收敛，此后机
动态模型逐渐退化为高斯－维纳模型。

可见，要实现气动参数模型与目标飞行状态

的自适应匹配，需要在线辨识制导指令的变化趋

势。为此，假设制导指令的变化趋势在短时间内

保持一致，ｋ＋１时刻的制导指令可根据 ｋ时刻气
动参数估计值近似获取。结合式（６）、式（８）和
式（９），可得制导指令辨识值为：

αｖＧ（ｋ＋１）＝ταα
＾
ｖ（ｋ）＋^αｖ（ｋ）

αｌＧ（ｋ＋１）＝ταα
＾
ｌ（ｋ）＋^αｌ（ｋ）

υＧ（ｋ＋１）＝τυυ
＾
（ｋ）＋^υ（ｋ

{
）

（２０）

从式中可以看出，在线辨识制导指令需要求

解 α
＾
ｖ（ｋ）、α

＾
ｌ（ｋ）、υ

＾
（ｋ），这会大幅增加计算复杂

度。同时，由于 α
＾
ｖ（ｋ）、α

＾
ｌ（ｋ）、υ

＾
（ｋ）本质上是目

标位置状态的三阶导数信息，其估计精度有限，从

而获得的瞬时制导指令误差较大。为此，在假设

短时间内制导指令不变的前提下，可对式（２０）进
行移动积分求均值，提取出制导指令的变化趋

势［１２，１８］。设移动平均的窗口长度为ｎ，制导指令ｃ
（ｃ表示αｖ、αｌ或υ）的移动平均值可表示为：

ｃＧ（ｋ＋ｎ）＝∫
（ｋ＋ｎ－１）Ｔ

ｋＴ

ταｃ
＾＋ｃ^

（ｎ－１）Ｔｄｔ

　　≈τα
ｃ^（ｋ＋ｎ－１）－ｃ^（ｋ）

（ｎ－１）Ｔ ＋∑
ｎ－１

ｉ＝０

ｃ^（ｋ＋ｉ）
ｎ
（２１）

式中，ｎ是设计参数，取值应当根据采样周期 Ｔ和
估计精度需求决定。ｎ取较小的值，量测误差容
易导致制导指令偏差过大；ｎ取较大的值，制导指
令变化不明显导致机动信息丢失和机动检测延

迟。考虑制导变量变化通常可在数秒至数十秒量

级时间内完成，为及时检测到目标机动，可设置

ｎＴ≤１ｓ。需要注意的是，在滤波器启动阶段（ｋ＜
ｎ），根据这种方法无法辨识制导指令，此时可假
设目标不发生机动，则气动参数模型简化为

式（１４）所示的高斯－维纳模型。

４　仿真分析

设计如下仿真环境：①目标参数———仿真时
间为１８０ｓ，真实模型参考某型ＨＧＭ的基本参数，
采用六自由度动力学方程生成仿真弹道［１５］，通过

反馈调整控制力矩满足制导指令要求，目标在ｔ≈
３５ｓ时进行强机动，在 ｔ≈９０ｓ时进行弱机动。
②传感器参数———采用扩展卡尔曼滤波器
（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ），距离量测标准差
为 ５００ｍ，方位角、俯仰角量测标准差均为
００１ｒａｄ，采样周期Ｔ＝０１ｓ，ｎ取值为１０。

利用两种动力学模型跟踪算法进行仿真对

比。①ＭａＲＶ模型：将气动参数建模为一阶马尔
可夫模型［３］。②Ｇｕｉｄｅ模型：将气动参数建模为
本文所提模型。对跟踪算例进行５０次蒙特卡洛
仿真，计算状态的均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅ
Ｅｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）。

４１　不同模型条件下跟踪算法仿真

图１～２分别给出两种算法的位置与速度
ＲＭＳＥ仿真结果。可以看出：当目标强机动时，两
种算法位置与速度估计误差均显著增大，然后逐

渐减小，Ｇｕｉｄｅ模型估计误差约为 ＭａＲＶ模型的
７５％，且收敛速度更快；当目标弱机动时，ＭａＲＶ
模型位置与速度估计误差增长明显，但 Ｇｕｉｄｅ模
型的位置估计误差未发生明显波动，且速度估计

误差约为ＭａＲＶ模型的６０％；当目标不发生机动
时，算法性能差别不明显。

图３～４分别给出两种算法的气动参数估计

·４０１·
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图１　不同滤波算法位置估计ＲＭＳＥ
Ｆｉｇ．１　ＲＭＳＥｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｔｅｒｓ

图２　不同滤波算法速度估计ＲＭＳＥ
Ｆｉｇ．２　ＲＭＳＥｉｎｖｅｌｏｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｔｅｒｓ

值和相应的ＲＭＳＥ仿真结果。为方便表现 Ｇｕｉｄｅ
模型中制导指令的变化情况，根据 αｌＧ和 υＧ的辨
识值，利用式（１２）解算出表示 αｔ和 αｃ期望值的
制导指令αｔＧ和αｃＧ，将各向气动参数对应的制导
指令αｖＧ、αｔＧ和 αｃＧ变化情况一并在图３中表示。
从图３中可以看出：当参数变化较为平缓时，
Ｇｕｉｄｅ模型中制导指令与气动参数估计值非常接
近，两种算法对气动参数的估计精度差别较小；当

气动参数剧烈变化时，Ｇｕｉｄｅ模型中制导指令会
随参数变化趋势方向快速下降或上升，且 Ｇｕｉｄｅ
模型收敛速度显著快于ＭａＲＶ模型。从图４中可

（ａ）阻力参数估值
（ａ）Ｄｒａｇｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

（ｂ）转弯力参数估值
（ｂ）Ｔｕｒｎｆｏｒｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

（ｃ）爬升力参数估值
（ｃ）Ｃｌｉｍｂｆｏｒｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

图３　不同动力学模型气动参数估计值
Ｆｉｇ．３　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓ

（ａ）阻力参数ＲＭＳＥ
（ａ）ＲＭＳＥｏｆｄｒａｇｐａｒａｍｅｔｅｒ

（ｂ）爬升力参数ＲＭＳＥ
（ｂ）ＲＭＳＥｏｆｃｌｉｍｂｆｏｒｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

（ｃ）转弯力参数ＲＭＳＥ
（ｃ）ＲＭＳＥｏｆｔｕｒｎｆｏｒｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

图４　不同动力学模型气动参数估计ＲＭＳＥ
Ｆｉｇ．４　ＲＭＳＥｉｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｅｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓ
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以看出：当目标未发生机动时，两种算法对气动参

数估计性能相当；当目标发生机动时，Ｇｕｉｄｅ气动
参数估计误差约为ＭａＲＶ模型的８０％。

分析上述仿真结果可知：当目标不发生机动

时，Ｇｕｉｄｅ模型退化为适合于稳态跟踪的高斯 －
维纳模型，因此未表现出明显优势；当目标机动

时，尤其是机动强度不大时，由于 Ｇｕｉｄｅ模型中制
导指令能够更快地反映目标机动的变化趋势，此

时 Ｇｕｉｄｅ模型可自适应地匹配目标当前运动状
态，其性能明显优于ＭａＲＶ模型；而ＭａＲＶ模型采
用通用的一阶马尔可夫模型，未能及时刻画目标

真实运动特性，导致模型在目标机动时跟踪性能

下降。

４．２　不同滤波器参数条件下跟踪算法仿真

为检验不同滤波器参数对所提气动参数模型

的影响，利用表１中４个算例从滤波算法和量测
参数两方面对两种跟踪算法分别求ＲＭＳＥ均值并
进行分析。表中，滤波器有ＥＫＦ和不敏卡尔曼滤
波器（ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）两种。

表１　性能对比算例参数设置
Ｔａｂ．１　Ｃａｓｅｓｆｏｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

算例 滤波算法
量测参数

误差协方差 采样周期

１ ＥＫＦ Ｒ Ｔ

２ ＵＫＦ Ｒ Ｔ

３ ＥＫＦ ２Ｒ Ｔ

４ ＥＫＦ Ｒ ２Ｔ

表２为位置、速度和气动参数的 ＲＭＳＥ均值
情况。可以看出：ＵＫＦ的估计精度高于ＥＫＦ的估
计精度，但相对于模型和量测参数而言，滤波算法

的性能提升作用不明显；误差协方差增大一倍，

Ｇｕｉｄｅ模型中位置和速度 ＲＭＳＥ均值分别增大约
１００％和３５％，气动参数 ＲＭＳＥ均值分别增大约
４０％、１５％和２０％；采样周期增大一倍，位置和速
度ＲＭＳＥ均值分别增大约７０％和２５％，气动参数
ＲＭＳＥ均值分别增大约２４０％、２５％和４０％。

分析以上仿真结果可知：滤波算法对模型性

能影响有限，采用 ＥＫＦ可有效提高计算效率；减
小误差协方差有助于提高位置与速度估计精度，

提高采样率有助于提高气动参数辨识精度；总体

上Ｇｕｉｄｅ模型估计精度优于传统 ＭａＲＶ模型，进
一步证实前文结论。

表２　状态估计误差性能比较
Ｔａｂ．２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｅｅｒｒｏｒｓ

状态参数 模型
算例

１ ２ ３ ４

位置／ｍ
ＭａＲＶ １０７．８ １０２．７ １９２．０ １６７．６

Ｇｕｉｄｅ ７８．１１ ７４．０５ １５１．３ １３２．６

速度／
（ｍ／ｓ）

ＭａＲＶ ２３．９４ ２２．８５ ３７．１２ ３３．５９

Ｇｕｉｄｅ １８．６４ １７．３４ ２６．８３ ２３．４８

阻力参数

（×１０－６）

ＭａＲＶ ７．０６９ ６．９０４ ９．１３２ １５．０４

Ｇｕｉｄｅ ２．８６１ ２．６５９ ４．０９７ ９．８２

转弯力参数

（×１０－６）

ＭａＲＶ ８０．８５ ７６．２０ ８６．５１ １１０．７

Ｇｕｉｄｅ ６７．７６ ６５．１３ ７６．３８ ８５．８７

爬升力参数

（×１０－６）

ＭａＲＶ １９．８６ １７．０７ ２１．８２ ２５．２５

Ｇｕｉｄｅ １６．２０ １５．５６ １８．９７ ２１．４１

５　结论

本文在假设ＨＧＭ制导变量符合一阶时滞过
程的前提条件下，研究一种面向自适应跟踪的气

动参数模型。与以往相关工作相比，本算法不再

假定气动参数为独立的机动模型，而是通过推导

其与制导变量之间的关系，构建了一种基于制导

变量变化规律的自适应气动参数模型。

仿真结果表明，当目标发生机动时，使用

Ｇｕｉｄｅ模型的跟踪算法性能明显优于使用 ＭａＲＶ
模型的跟踪算法性能。同时，不同滤波器参数条

件下的仿真算例则进一步证实了上述结论。
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