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摘　要：提出一种新的滤波器结构，利用基于扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）的多模型（ＭＭ）算法，对天线罩误差斜

率进行估计，降低天线罩误差对雷达自寻的导弹的影响，提高系统性能。在三维坐标下，创建包含导弹运动方

程、目标运动方程、弹目相对运动方程的滤波模型。采用ＥＫＦ算法，对包含天线罩误差的非线性观测方程进

行线性化处理；依照多模滤波的思想，对天线罩误差进行离散建模，构建伪观测方程，更新模型概率，得到天线

罩误差斜率的估计值；将斜率估计结果代入ＥＫＦ，得到滤除天线罩误差影响的系统状态量估计结果并形成制

导指令。仿真结果表明，所提方法可以有效地估计天线罩斜率，提高系统制导精度。
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　　采用雷达制导方式的自寻的导弹，由天线罩

引起的雷达信号折射，会引起导引头测量视线角

误差，进而影响系统的稳定性和制导精度［１３］。由

于受到材料和工艺的限制，通过设计制造已无法

满足系统对天线罩性能的要求，因此，利用制导控

制系统对天线罩误差进行估计、补偿，成为当今研

究的热点问题之一。

文献［４］通过分析导引头结构，利用地面测试

数据，设计补偿器，对天线罩误差进行补偿；文献

［５］在系统稳定性分析的基础上，利用训练好的神

经网络对天线罩误差函数进行模拟，在线得到误差

斜率的估计值并用于补偿。这两种方法中使用的

补偿数据主要依赖于地面测试结果，导弹飞行中，

由于受到外部环境和天线罩本身灼蚀的影响，实际

产生的天线罩误差与地面测试结果存在一定的偏

差，进而影响此类方法的补偿效果。利用实时飞行

数据，对天线罩误差进行在线估计、补偿，提高系统

性能，是当前研究的重点。文献［６］和文献［７］通过

在制导信息中加入抖动信号，分别利用低通滤波器

和卡尔曼（Ｋａｌｍａｎ）滤波器对天线罩误差斜率进行

估计。此方法对抖动信号的幅值、频率要求较高，

而且抖动信号本身也可能影响导弹的整体性能。

多模型（ＭＭ）滤波方法凭借其在机动目标跟

踪领域的优良性能，得到了广泛的研究和应
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用［８１０］。利用多模型算法对天线罩斜率进行估计

首先出现在文献［１１］中，而后又有许多学者对其

进行了研究。文献［１２］在二维模型下，使用一组

卡尔曼滤波器对天线罩误差斜率进行估计、补偿，

并比较了导引头内补偿和导引头外补偿的效果。

文献［１３］通过地面信息对滤波器参数进行修正，

设计了三维模型下的滤波器结构，给出了一种新

的补偿思路，这种方法需要通过实时接受地面雷

达信号得到精确的弹目相对位置信息，不完全适

用于自寻的导弹。对天线罩误差和制导信息进行

统一滤波估计的研究发表于文献［１４］和文献［１５］

中，其重点在于研究非线性滤波方法，对天线罩斜

率建模研究较少，而且只对常值天线罩误差进行

了估计，估计效果有待进一步验证。

本文针对三维制导模型，提出一种新的滤波

器结构，利用基于扩展卡尔曼滤波的多模型

（ＭＭＥＫＦ）算法，对天线罩误差斜率进行估计，

降低天线罩对制导信息的影响。

１　滤波模型

１１　状态方程

在惯性坐标系犗狓ｇ狔ｇ狕ｇ中建立弹目相对运动

方程为

狉（狋）＝狏（狋） （１）

狏（狋）＝犪Ｔ（狋）－犪Ｍ（狋） （２）

式中：狉（狋）＝［狓Ｒ（狋）　狔Ｒ（狋）　狕Ｒ（狋）］
Ｔ 为弹目相

对位置向量；狏（狋）＝［狓Ｒ（狋）　狔Ｒ（狋）　狕Ｒ（狋）］
Ｔ 为

相对速 度 向 量；犪Ｍ （狋）＝ ［犪Ｍ狓 （狋）　犪Ｍ狔 （狋）

犪Ｍ狕（狋）］
Ｔ 和犪Ｔ（狋）＝［犪Ｔ狓（狋）　犪Ｔ狔（狋）　犪Ｔ狕（狋）］

Ｔ 分

别为弹体、目标加速度沿狓ｇ、狔ｇ 和狕ｇ３个方向的

投影向量。

为简化起见，将导弹自动驾驶仪闭环回路等

效为一阶延时环节，状态方程可以表示为

犪Ｍ（狋）＝犃Ｍ犪Ｍ（狋）＋犅Ｍ犪Ｃ（狋）＋狑Ｍ（狋） （３）

式中：犪Ｃ（狋）＝［犪Ｃ狓（狋）　犪Ｃ狔（狋）　犪Ｃ狕（狋）］
Ｔ 为加速

度指 令，由 制 导 律 产 生；狑Ｍ （狋）＝ ［狑Ｍ狓 （狋）

狑Ｍ狔（狋）　狑Ｍ狕（狋）］
Ｔ 为零均值高斯白噪声，其方差

阵为犙Ｍ（狋）；犃Ｍ ＝ｄｉａｇ（－１／τＭ狓，－１／τＭ狔，－１／

τＭ狕），τＭ狓、τＭ狔和τＭ狕分别为沿狓ｇ、狔ｇ 和狕ｇ 方向导

弹闭环回路等效时间常数；犅Ｍ＝－犃Ｍ。

采用Ｓｉｎｇｅｒ模型对目标机动进行建模，其状

态方程可以表示为［１４］

犪Ｔ（狋）＝犃Ｔ犪Ｔ（狋）＋狑Ｔ（狋） （４）

式中：犃Ｔ＝ｄｉａｇ（－１／τＴ狓，－１／τＴ狔，－１／τＴ狕），τＴ狓、

τＴ狔和τＴ狕分别为沿狓ｇ、狔ｇ 和狕ｇ 方向目标机动时间

常数；狑Ｔ（狋）＝［狑Ｔ狓（狋）　狑Ｔ狔（狋）　狑犜狕（狋）］
Ｔ为零均

值高斯白噪声，方差为犙Ｔ（狋）。

综上所述，得到动力学状态方程为

狓（狋）＝犃狓（狋）＋犅狌（狋）＋ω（狋） （５）

式中：

狓（狋）＝ ［狉
Ｔ（狋）　狏

Ｔ（狋）　犪
Ｔ
Ｍ（狋）　犪

Ｔ
Ｔ（狋）］

Ｔ

狌（狋）＝犪Ｃ（狋）

犃＝

０３×３ 犐３×３ 　０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ －犐３×３ 犐３×３

０３×３ ０３×３ 　犃Ｍ ０３×３

０３×３ ０３×３ 　０３×３ 犃

熿

燀

燄

燅Ｔ

犅＝ ０３×３　０３×３　犅Ｍ　０３×［ ］３
Ｔ

ω（狋）＝ ［０１×３　０１×３　ω
Ｔ
Ｍ（狋）　ω

Ｔ
Ｔ（狋）］

Ｔ

犙＝

０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ 犙Ｍ ０３×３

０３×３ ０３×３ ０３×３ 犙

熿

燀

燄

燅

烅

烄

烆 Ｔ

１２　考虑天线罩影响的观测方程

如图１所示，惯性坐标系犗狓ｇ狔ｇ狕ｇ下，不考虑

天线罩干扰，真实视线角表示为

狇ε＝ａｒｃｔａｎ（狔Ｒ／ 狓２Ｒ＋狕
２

槡 Ｒ）

狇β＝ａｒｃｔａｎ（狕Ｒ／狓Ｒ
烍
烌

烎）
（６）

图１　弹目相对位置

Ｆｉｇ．１　Ｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｅｎｇａｇｅｍｅｎｔ

　　由于天线罩影响，导引头测得的视线角为

狇

ε ＝狇ε＋σε＋ηε

狇

β ＝狇β＋σβ＋η

烍
烌

烎β

（７）

式中：σε和σβ 为由天线罩折射引起的误差角；ηε

９０６１
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和ηβ分别为导引头观测噪声。

假设导弹有理想的倾斜稳定系统，则σε 和σβ
可以分别表示为导引头视角θＳ和ψＳ的函数

σε＝犳ε（θＳ）

σβ＝犳β（ψＳ
烍
烌

烎）
（８）

式中：θＳ＝狇ε－θＭ，ψＳ＝狇β－ψＭ，其中θＭ 和ψＭ 为

导弹弹体姿态角。

考虑到天线罩斜率的定义，将式（７）进行一阶

线性化可得

狇

ε ＝狇ε＋ρεθＳ＋ηε

狇

β ＝狇β＋ρβψＳ＋η

烍
烌

烎β

（９）

式中：ρε和ρβ 分别为俯仰、偏航两平面内天线罩

误差斜率，ρε＝σε／θＳ，ρβ＝σβ／ψＳ。

综上所述，可以得到考虑天线罩误差的导引

头非线性观测方程为

狕＝［狇ε 　狇

β 　犚

］Ｔ＝犺（狓（狋），ρε（狋），ρβ（狋））＋η（狋）＝

（１＋ρε（狋））ａｒｃｔａｎ犢－ρε（狋）θＭ（狋）

（１＋ρβ（狋））ａｒｃｔａｎ
狕Ｒ（狋）

狓Ｒ（狋）
－ρβ（狋）ψＭ（狋）

狓２Ｒ（狋）＋狔
２
Ｒ（狋）＋狕

２
Ｒ（狋槡

熿

燀

燄

燅）

＋η（狋）

（１０）

式中：犢＝狔Ｒ（狋）／ 狓２Ｒ（狋）＋狕
２
Ｒ（狋槡 ）；犚为导引头观测

得 到 的 弹 目 相 对 距 离 信 息；η（狋）＝ ［ηε （狋）

ηβ（狋）　ηＲ（狋）］
Ｔ为观测噪声，其为零均值高斯白噪

声。记方差阵为犚Ｖ（狋）。

２　ＥＫＦ方法

将系统状态方程和观测方程离散后，得

狓犽＋１ ＝Φ犽狓犽＋犌犽狌犽＋Γ犽狑犽

狕犽 ＝犺（狓犽，ρε犽，ρβ犽）＋η
烍
烌

烎犽

（１１）

ＥＫＦ滤波公式为

狓^犽狘犽－１ ＝Φ犽－１^狓犽－１狘犽－１＋犌犽－１狌犽－１ （１２）

犘犽狘犽－１ ＝Φ犽－１犘犽－１狘犽－１Φ
Ｔ
犽－１＋Γ犽－１犙犽－１Γ

Ｔ
犽－１（１３）

狓^犽狘犽 ＝狓^犽狘犽－１＋犓犽γ犽 （１４）

犓犽 ＝犘犽狘犽－１犎
Ｔ
犽犛

－１
犽 （１５）

犘犽狘犽 ＝ ［犐－犓犽犎犽］犘犽狘犽－１ （１６）

γ犽 ＝狕犽－犺（^狓犽狘犽－１，ρε犽，ρβ犽） （１７）

犛犽 ＝犎犽犘犽狘犽－１犎
Ｔ
犽 ＋犚Ｖ犽 （１８）

式中：^狓犽｜犽－１和犘犽｜犽－１分别为状态预测值及其协方

差阵；^狓犽｜犽和犘犽｜犽分别为状态估计值及其协方差

阵；γ犽 和犛犽 分别为观测新息及其协方差阵；犓犽 为

卡尔曼滤波增益；犎犽 为非线性函数犺（狓犽，ρε犽，ρβ犽）

在狓^犽｜犽－１处的线性化表达式，可以表示为

犎犽 ＝
犺

狓 狓＝^狓犽狘犽－１
，ρε犽

，ρβ犽

（１９）

３　多模滤波估计方法

文献［１３］中利用交互多模型方法（ＩＭＭ）在

三维模型下对天线罩斜率进行估计，提高导弹整

体性能。其所提滤波器结构存在如下缺点：在天

线估计过程中，需要利用地面雷达信息对在线估

计进行修正，对于大部分自寻的导弹而言，这种信

息是无法得到的；这种滤波器由犖 个大维数的卡

尔曼滤波器构成，而且滤波信息还需要进行交互，

总体计算量大，估计延时大，会影响系统的补偿效

果。为了改进以上两点的不足，本文提出了一种

新的滤波器结构，只利用导引头观测信息和天线

罩斜率建模，通过构建犖 个伪观测量对模型概率

进行更新，得到天线罩斜率的估计值；同时，针对

天线罩补偿滤波模型中状态方程相同而观测方程

不同的特点，将ＩＭＭ 算法中犖 个子滤波器同时

滤波，改为只采用一个滤波器，而在观测方程中体

现多模思想，减少了估计运算的计算量。

按照多模滤波思想，假定天线罩斜率在一组

可能的取值中发生跳变，其跳变概率服从马尔可

夫过程。依此对天线罩斜率进行离散建模［１１］为

ρＭε＝ ｛ρε狆狘狆＝１，２，…，狀｝

ρＭβ＝ ｛ρβ狇狘狇＝１，２，…，犿
烍
烌

烎｝
（２０）

式中：ρε狆和ρβ狇为天线罩斜率的可能取值。由式

（２０）构成三维天线罩斜率组模型为

ρ＝ ｛ρ
犻
＝ ［ρε狆　ρε狇］狘犻＝ （狆－１）狀＋狇｝

（２１）

式中：ρ
犻的总数为犖＝狀犿。

利用ρ
犻和状态预测值狓^犽｜犽－１，构建犖 个犓 时

刻的伪观测量为

狕犻犽 ＝犺（^狓犽狘犽－１，ρε狆，ρβ狇） （２２）

与之相对应的观测新息及其协方差阵表示为

γ
犻
犽 ＝狕犽－狕

犻
犽 （２３）

犛犻犽 ＝犎
犻
犽犘犽狘犽－１（犎

犻
犽）
Ｔ
＋犚Ｖ犽 （２４）

式中：犎犻犽＝
犺

狓 狓＝^狓犽｜犽－１
，ρε狆

，ρβ狇

。

根据式（２３）和式（２４）所得结果，更新犽时刻

的似然函数

犘ｒ（狕犽狘ρ犽 ＝ρ
犻，犣犽－１）＝

１

２π狘犛
犻
犽槡 狘
ｅｘｐ －

１

２
（γ
犻
犽（犽））

Ｔ犛犻－１犽 （犽）γ
犻
犽（犽［ ］）

（２５）

式中：犣犽－１＝｛狕犽－１，狕犽－２，…，狕０｝为观测量序列。
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依照马尔可夫状态转移方法，可以计算出犽

时刻对应于斜率模型ρ
犻的模型概率为

犘犻ｒ，犽犘ｒ（ρ犽 ＝ρ
犻
狘犣犽）＝

１

Λ
犘ｒ（狕犽狘ρ犽 ＝ρ

犻，犣犽－１）∑
狀

犼＝１

（犘犼ｒ，犽－１θ犻犼）（２６）

式中：犘犼ｒ，犽－１为犽－１时刻对应于斜率模型ρ
犼 的模

型概率；θ犻犼犘ｒ（ρ犽＝ρ
犻
｜ρ犽－１＝ρ

犼）为状态转换概

率，可以通过构造马尔可夫转移矩阵犕 得到

犕 ＝

θ１１ θ１２ … θ１犖

θ２１ θ２２ … θ２犖

  

θ犖１ θ犖２ … θ

熿

燀

燄

燅犖犖

（２７）

Λ为归一化因子，为

Λ＝∑
狀

犻＝１

犘ｒ（狕犽狘ρ犽 ＝ρ
犻，犣犽－１）∑

狀

犼＝１

（犘犼ｒ，犽－１θ犻犼［ ］）

（２８）

　　得到模型概率后，天线罩斜率估计结果可以

表示为

＾
ρε＝∑

犿

狆＝１
ρε狆 ∑

狆狀

犻＝（狆－１）狀＋１

犘犻狉，犽

＾
ρβ＝∑

狀

狇＝１
ρβ狇∑

犿

犻＝１

犘
（犻－１）狀＋狇
狉，

烍

烌

烎犽

（２９）

　　综上所述，将 ＭＭＥＫＦ步骤归纳为

① 计算一步预测量狓^犽｜犽－１及其方差阵犘犽｜犽－１。

② 根据天线罩离散建模ρ
犻，构建伪观测量

狕犻犽，计算观测新息γ
犻
犽 及其协方差阵犛

犻
犽。

③ 进行模型概率更新，计算天线罩斜率估计

结果＾ρε 和^ρβ。

④ 将天线罩斜率估计结果代入到ＥＫＦ，得

到状态量的估计结果狓^（犽｜犽）和犘（犽｜犽）。

⑤ 利用狓^（犽｜犽）计算真实视线角速度，形成

制导指令，控制导弹飞行。

４　仿真验证

通过数学仿真验证所提方法有效性，仿真初始

条件为：惯性坐标系下，导弹初始位置狆Ｍ（狋０）＝［０

０　０］
Ｔ，初始速度狏Ｍ（狋０）＝［４００　２００　０］

Ｔｍ／ｓ；目

标初始位置狆Ｔ（狋０）＝［１５　３　－１］
Ｔｋｍ，初始速度

狏Ｔ（狋０）＝［－４００　０　０］
Ｔ ｍ／ｓ。弹目相对位置和相

对速度初始设置可以分别表示为狉（狋０）＝狆Ｔ（狋０）－

狆Ｍ（狋０）和狏（狋０）＝狏Ｔ（狋０）－狏Ｍ（狋０）。导弹闭环制导时

间常数τＭ狓＝τＭ狔＝τＭ狕＝０．１ｓ，噪声方差阵犙Ｍ＝ｄｉａｇ

（１，１，１）ｍ２／ｓ４。目标机动时间常数τＴ狓＝τＴ狔＝τＴ狕＝

０．５ｓ，目标噪声方差阵犙Ｔ＝ｄｉａｇ（１，１，１）ｍ
２／ｓ４。导

引头测量噪声方差阵犚Ｖ＝ｄｉａｇ（１０
－６ｒａｄ２，１０－６ｒａｄ２，

１ｍ２）。加速度指令犪Ｃ（狋）＝［犪Ｃ狓（狋）　犪Ｃ狔（狋）

犪Ｃ狕（狋）］
Ｔ 通过三维比例导引律产生，具体计算公式为

犪Ｃ狔 ＝犖狔狘犚
·

狘狇ε

犪Ｃ狕 ＝犖狕狘犚
·

狘狇βｃｏｓ狇
烍

烌

烎ε

（３０）

式中：犖狔 和犖狕 为制导常数；犚
·

为弹目接近速度。

为了简化起见，定义犪Ｃ狓＝０。用正旋函数模拟仿

真中加入的天线罩误差斜率，其中

ρε＝０．０５ｓｉｎ（０．６狋）

ρβ＝０．０５ｓｉｎ
烍
烌

烎狋
（３１）

　　在以上初始条件下进行三维仿真，图２～图４

为加入天线罩误差斜率，不对其进行补偿的仿真

结果。可以看出，由于受天线罩斜率的影响，系统

在某一阶段处于失稳状态，产生大的制导偏差，脱

靶量为１５．６７ｍ，无法命中目标。图２和图３中，

　　

图２　俯仰方向导弹加速度与天线罩斜率对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｍａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄｒａｄｏｍｅｓｌｏｐｅ

ｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅｗｉｔｈｏｕｔｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

图３　偏航方向导弹加速度与天线罩斜率对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｍａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄｒａｄｏｍｅｓｌｏｐｅ

ｉｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｐｌａｎｅｗｉｔｈｏｕｔｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ
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图４　无补偿时弹目三维轨迹

Ｆｉｇ．４　Ｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｏｕｔｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

对比导弹加速度曲线和天线罩误差曲线可知，

斜率为负时，天线罩对系统稳定性的影响更大，

这是因为，负的天线罩斜率在系统内引入正的

姿态角速度反馈，使系统稳定裕度变小，更容易

失稳。

分别采用文献［１５］的ＥＫＦ补偿法和本文提

出的 ＭＭＥＫＦ方法对天线罩斜率进行估计，比

较两种方法的估计效果。其中ＥＫＦ补偿法按文

献［１５］进行初始化设置；ＭＭＥＫＦ方法中天线罩

斜率离散值设定为ρＭε＝｛－０．０６，０．０６｝，ρＭβ＝

｛－０．０６，０．０６｝，马尔科夫概率转移矩阵为

犕 ＝

０．８０ ０．１０ ０．０７ ０．０３

０．０８ ０．８０ ０．０８ ０．０４

０．０４ ０．０８ ０．８０ ０．０８

熿

燀

燄

燅０．０３ ０．０７ ０．１０ ０．８０

　　图５给出了两种方法所得天线罩斜率估计值

和真实值的对比曲线。由图５可以看出，ＭＭＥＫＦ

　　

图５　天线罩斜率估计结果图

Ｆｉｇ．５　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｄｏｍｅｓｌｏｐｅｓ

方法的天线罩斜率估计精度要高于ＥＫＦ方法，这

是因为ＥＫＦ方法中将天线罩斜率的变化等效为

一阶白噪声，利用观测量对天线罩斜率估计结果

进行修正，与 ＭＭＥＫＦ方法相比，ＥＫＦ方法的天

线罩斜率模型相对简单，容易受噪声和导引头视

角θＳ、ψＳ的影响，因此ＥＫＦ方法的斜率估计精度

较低。

利用 ＭＭＥＫＦ方法得到状态量估计结果

狓^（犽｜犽）并构成制导律，可以保证系统稳定性如图

６和图７所示。通过脱靶量大小比较两种方法对

制导精度的影响：利用ＥＫＦ方法导弹最终脱靶量

为４．３２ｍ，ＭＭＥＫＦ方法为０．９６ｍ，都好于不补

偿时的结果，其中 ＭＭＥＫＦ方法对天线罩斜率

的估计、补偿效果更好，对制导精度的提高也更

明显。

图６　ＭＭＥＫＦ方法补偿后导弹加速度

Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｍａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓｗｉｔｈＭＭＥＫＦｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

图７　ＭＭＥＫＦ方法补偿后弹目三维轨迹

Ｆｉｇ．７　ＭｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈＭＭＥＫＦ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ
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５　结　论

（１）天线罩斜率影响制导控制系统稳定性和

制导精度，需对其进行补偿，其中负斜率对稳定性

的影响更为严重。

（２）提出的滤波结构、方法可以对天线罩斜

率进行有效估计，算法简单易实现。

（３）利用 ＭＭＥＫＦ方法构成滤波器，可以降

低天线罩对导引头观测信息的干扰，提高雷达自

寻的导弹制导精度。
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