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摘要　弹道滤波是精确获取弹箭飞行弹道参数的关键技术之一。 当采用卡尔曼滤波进行弹道
滤波时，系统模型偏差可能导致滤波精度的降低。 以某低旋尾翼弹为对象，对此问题进行了研
究。 提出一个较精确且便于工程应用的扩展质点弹道模型，由此建立了弹箭飞行状态方程；在
坐标雷达体制下建立了量测方程；仿真分析了系统模型偏差对弹道滤波性能的影响，并提出一
个基于过程噪声控制的弹道滤波方案。 仿真结果表明：该方案可有效克服模型偏差的不利影
响，弹箭侧偏的估计误差可减小 ５０％以上，且系统计算量增加较少。 研究结果可为弹道滤波的
工程应用提供一定的参考。
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各类低成本有控弹药是当前弹箭技术的重点发展方向之一。 为了提高这些有控弹箭的打击精度，必须
为其提供较为精确的飞行弹道参数。 由于探测系统（如坐标雷达、卫星定位系统等）直接提供的测量信息往
往含有较大的随机噪声，因而有必要对弹箭飞行状态进行实时的最优估计，这一过程在外弹道学中称作弹道
滤波

［１］ 。 弹道滤波方法包括最小二乘滤波、卡尔曼滤波、衰减记忆滤波等，其中以卡尔曼滤波的工程应用较
为广泛。 近年来国内外也有相应的理论研究，如文献［２ －６］利用卡尔曼滤波对各种探测系统的测量信息进
行估计，以得到较为准确的弹道参数。 然而，在工程应用中存在这样一个问题：卡尔曼滤波是以系统模型为
基础，其估计效果依赖于系统模型的精度，而弹箭在飞行过程中不可避免地会受到各种扰动的影响（如阵风
或控制力等），此时其实际飞行状态与飞行力学模型将产生较大差异，严重时可导致弹道滤波精度的显著降
低（以致难以接受），而上述文献对该问题鲜有论及。 对此，本文以某低旋尾翼弹为对象，建立了一个扩展质
点弹道模型，其较普通质点弹道模型更为精确且便于工程应用，并在弹道滤波过程中考虑了系统模型偏差的
影响，由此提出一个基于过程噪声控制的弹道滤波方案，以期为上述问题的解决提供一定的参考。

１　弹道滤波模型

1畅1　弹箭飞行状态方程
克服系统模型偏差影响的途径之一便是建立较为精确的弹道模型，但考虑到工程应用的实时性要求，本

文在普通质点弹道模型
［７］
的基础上，考虑了由弹箭动力平衡角侧向分量 δ２p所产生的侧向升力 Rz（实际上也

就是考虑了弹箭旋转产生的侧偏），建立如下扩展质点弹道模型：
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式中各符号含义参见文献［７］。
侧向升力 Rz 可由下式估算

［８］ ：

Rz ＝１
２ ρV２

r SC′yδ２p ＝１
２ ρVr

２SC′y
Ix
Iy

痹γgｃｏｓθ
kzVr

３ （２）

式中：C′y 为弹箭升力系数导数；Iy 为弹体赤道转动惯量；Ix 为极转动惯量；痹γ为弹体转速，对于低旋尾翼弹可

取其平衡转速，即 痹γ＝
m′xwεwVr

m′xd ，式中：m′xw为尾翼导转力矩系数导数；εw 为尾翼导转角；m′xd为极阻尼力矩系

数导数；kz ＝
ρSlm′z
（２Iy） ，式中 m′z 为静力矩系数导数；l为弹箭特征长度；其余符号参见文献［７ －８］。

取地面坐标系中的 ３个位置分量和 ３个速度分量为状态变量，记为 X＝［x　y　z　Vx　Vy　Vz］
Ｔ。 根据

上述弹道模型，可得到弹箭飞行状态方程如下：
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式中： Gu ＝ ０ ０ ０ ０ －g ０ Ｔ， 表 示 系 统 的 控 制 输 入， 这 里 仅 为 重 力 加 速 度； w ＝
０ ０ ０ ０ ０ us Ｔ

表示过程噪声，它反映了弹道模型与弹箭实际飞行状况的差异，us 即为弹箭侧向加
速度的系统模型偏差。
过程噪声方差矩阵为：

Q＝E［wwＴ］ ＝
0 ５ ×５ 0 ５ ×１

0 １ ×５ φs
（４）

式中：φs ＝E（u２
s ），表示过程噪声的谱密度；E为期望算子。

1畅2　坐标雷达探测下的量测方程
　　本文以坐标雷达探测体制为例。 在实际射击时，雷达一般不会恰好置于炮位，则建立天线坐标系 A －
xAyA zA，坐标雷达的量测值即斜距 r、方位角矱和高低角 ε在该坐标系中测得。 图 １ 所示为天线坐标系 A －
xAyA zA、地面坐标系 O－xyz及各量测值之间的关系。
　　由图 １，可得到雷达探测量与地面坐标系的关系为：

r＝ （x－xa）２ ＋（y－ya）２ ＋（z－za）２

矱＝ａｒｃｔａｎ （z－za）
（x－xa）

ε ＝ａｒｃｔａｎ （y－ya）
（x－xa）２ ＋（z－za）２ （５）
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式中（xa，ya，za）为雷达天线中心（即天线坐标系的原点 A）在
地面坐标系中的 ３ 个分量。
建立量测方程如下：

Z＝h（X） ＋v （６）
式中：Z＝ r 矱 ε Ｔ

为坐标雷达的观测量阵列；h（X）即为
式（５）；v为雷达测量噪声，仿真时假设为零均值高斯白噪声，
则离散形式的量测噪声方差矩阵为：

Rk ＝E［vkvＴk］ ＝

σ２
r ０ ０

０ σ２
矱 ０

０ ０ σ２
ε

（７）

图 １　天线坐标系与地面坐标系
Ｆｉｇ畅１　Ａｎｔｅｎｎａ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

ａｎｄ ｇｒｏｕｎｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

式中：σ２
r 、σ

２
矱、σ

２
ε分别为斜距、方位角、高低角的量测噪声方差，３者相互独立。

1畅3　卡尔曼滤波模型
根据以上系统状态方程和量测方程，可构造离散形式的卡尔曼滤波方程如下：

X
＾

k ＝珚Xk ＋Kk· ［Zk －H（珚Xk）］ （８）

式中：下标 k表示第 k时刻；X
＾

k 为最优估计值；Zk 为含噪的雷达量测值；珚Xk 为系统状态预测值；H（珚Xk）可由
式（５）计算；Kk 为卡尔曼增益，可通过求解如下形式的 Ｒｉｃａｔｔｉ方程［９］得到。

Mk ＝ΦkPk －１Φ
Ｔ
k ＋Qk

Kk ＝MkHＴ（HMkHＴ ＋Rk）
－１

Pk ＝（I－KkH）Mk

（９）

式中：Pk 为估计值的协方差矩阵；I 为单位矩阵；Mk 为辅助矩阵；系统基本矩阵 Φk≈I ＋F· Ts，式中 F ＝
抄f（X）
抄X X ＝X^

，Ts 为滤波采样间隔；系统量测矩阵 H＝抄h（X）抄X X ＝X^
。

２　基于过程噪声控制的弹道滤波及仿真结果

2畅1　系统模型偏差对弹道滤波的影响
为说明问题，这里假设某弹丸出炮口后无控飞行，在 １５ ｓ

时刻受到冲量大小为 ２０ Ｎ· ｓ的侧向脉冲控制作用后继续飞
行直至 ３０ ｓ时刻。 在这一过程中，滤波采样间隔取 Ts ＝０畅５
ｓ，并令 us ＝０，则弹箭的侧偏估计结果见图 ２。
　　由图 ２知，当受到脉冲作用后，弹箭的侧偏与原有无控弹
道侧偏相差较大（可达 ８０ ｍ）。 在弹道滤波过程中，在受到脉
冲控制作用前（１５ ｓ时刻之前）尚可较好地估计实际弹道（误
差在±１０ ｍ以内），当脉冲作用以后，尽管系统不断地利用雷
达测量值进行校正，估计值仍难以很好地跟踪实际弹道（误
差可达 ４０ ｍ）并呈发散趋势。 产生这一现象的根本原因是由

２　脉冲控制作用下的弹箭飞行状态估计曲线
Ｆｉｇ畅２　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｒａｎｇｅ

ｗｉｔｈ ｔｈｅ ａｃｔｉｏｎ ｏｆ ｉｍｐｕｌｓｅ
于弹道模型发生了突变，而滤波时仍然采用原有无控弹道模型，则造成较大的系统偏差，对于卡尔曼滤波方
法而言，这一系统偏差将导致估计误差的急剧增大，以致难以满足工程应用的精度要求。
2畅2　过程噪声控制函数

为解决上述问题，这里将通过控制过程噪声进行自适应弹道滤波。 首先给出理论误差 Et ＝

HMkHＴ ＋Rk及滤波残差 RＥＳ ＝Zk －H（珚Xk）的定义
［９ －１０］ ，则具体算法为：在求解 Ｒｉｃａｔｔｉ 方程（９）的过程中，

每一时刻计算 Et和 RＥＳ并进行判断，当满足｜RＥＳ ｜＞αEt时，则产生自适应控制函数φs k ＝η（φs k －１ ）。 式中：α
为估计误差容许系数，φs k，φs k －１分别为第 k 和 k －１ 时刻的过程噪声谱密度，控制函数η（φs）可取为φs k ＝
Kφφs k －１，式中 Kφ为比例系数。 图 ３为自适应弹道滤波方案的估计结果，图 ４ 为 ２ 种弹道滤波方案的估计误
差曲线，仿真条件与图 ２相同。
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图 ３　基于过程噪声控制的弹箭飞行状态估计曲线
Ｆｉｇ畅３　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｌａｔｅｒａｌ ｒａｎｇｅ

ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｎｏｉｓｅ ｃｏｎｔｒｏｌ

图 ４　２种方案的估计误差比较
Ｆｉｇ畅４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ

ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｗｏ ｓｃｈｅｍｅｓ
　　由图 ３ －４ 知，引入过程噪声自适应控制后，当弹箭受到脉冲控制力的作用（飞行状态发生突变），采用
原有系统模型仍可使状态估计值与实际弹道参数吻合较好，尽管增加了部分高频噪声，但相比原有方案，其
估计误差减小 ５０％以上，且并未给系统增加太多的计算量。 值得说明的是，由于克服不同类型、不同大小模
型偏差所需过程噪声是不同的，因而有必要根据具体的弹箭系统参数及性能指标要求，合理地选取α、Kφ等

参数，以提高弹道滤波的性能。

３　结束语

弹道滤波的实际应用过程中存在着弹箭飞行状态模型偏差的问题，极易导致滤波精度的破坏。 为解决
这一问题，本文考虑了弹箭动力平衡角的影响，建立了扩展质点弹道模型，同时考虑了弹箭侧向加速度的模
型偏差，仿真分析了系统模型偏差对弹道滤波性能的影响，由此提出一个基于过程噪声控制的弹道滤波方
案。 结果表明，采用该方案可使弹箭侧偏的估计误差减小 ５０％以上，且并未增加过多的系统计算量，因而具
有较高的可行性和有效性。 本文的研究结果可为弹道滤波的工程应用提供一定的参考。
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