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摘 要: 提出了一种实用有效的反舰导弹末制导信号的非线性校正方法。该方法可充分利用捷联惯导信息,

对雷达导引头的测量信号进行有效的校正补偿, 同时又可根据系统对校正算法实时性与精度的要求,通过合

理地调整滤波算法节点数来满足系统的设计要求, 从而大大地提高反舰导弹末制导的导引精度。该方法的有

效性在某型超音速反舰导弹末制导信号校正仿真中得到验证。
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Abstract: In this paper, a practical and efficient approach is given to the nonlinear correction of terminal guidance

signal( NCTGS) fo r an ant iship missile. T his approach makes correction to radar seeker signal efficiently by making

t he best use of SINS information, and meets real time and precision demanded by system by adjusting nodal point

number of filter, and incr eases the precision of terminal guidance. Simulation results for terminal guidance signal cor

rection of supersonic antiship missiles have proved the validity of the approach.
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由于新一代反舰导弹超音速大空域机动飞行

的特点,使得气动耦合和参数变化更加剧烈, 在末

制导阶段随机的不确定性因素对导引精度的影响

也更加严重,传统的校正补偿方法已很难满足校

正精度和实时性要求。如何充分利用信息资源

(如捷联惯导信息等)对末制导信号进行校正补

偿,这对于提高反舰导弹的打击精度和攻击效果

具有重要的实际应用价值[ 1]。

为此,本文基于非线性Gauss Hermite滤波方

法[ 2, 3] , 提出一种实用有效的反舰导弹末制导信

号非线性校正算法, 既可充分利用捷联惯导信息,

对雷达导引头测量信号进行有效的校正补偿, 同

时又可以通过合理调整算法的节点数来满足系统

对校正算法实时性与精度的设计要求。

1 问题阐述

根据导弹与目标间的视线角速度 在海平

面坐标系的分量( x , y , z )与弹体坐标系的分

量( x t, y t, z t )间转换关系并考虑到过载限制

要求,不难得到下列比例导引规律[ 1]

n
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这里,

R tm = - V msin msin t m + cos  tm [ V tcos( !t -

q tm) - V mcos mcos( q tm - !m) ] (3)

qz t = z t = x sin∀m + z cos∀m (4)

qy t = y t = - x sin # mcos∀m + ycos # m +

z sin # msin∀m (5)

x =
1
R tm

[ (- V tsin!t + V mcos msin!m)  

sin tm - V msin mcos  tmsinq tm ] (6)

y =
1
R tm

[- ( V tcos!t - Vmcos mcos!m)  

cos  tmsinq tm - (- V tsin!t +

V mcos msin!m) cos t mcosq tm ] (7)

z =
1
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( V tcos!t - V mcos mcos!m ) sin tm ] (8)

R tm = ( x et - x em)
2
+ ( y et - y em)

2
+ ( z et- z em)

2

(9)

雷达导引头测量信息为弹目视线的方位角和

高低角

 tm = arctan
y et - y em

( x et - x em)
2
+ ( z et - z em)

2

(10)

qt m = arctan
z em - z et

x et - x em
(11)

式中: Vm和 V t为导弹和目标速度; m , # m , ∀m为

弹道倾角、俯仰角和偏航角; !m和 !t为导弹和目

标航迹偏角; R tm , R t m为视线距和变化率; ( x em,

y em , z em) 和( x et , y et , z et) 为导弹和目标在海平面

坐标系的位置; n
*
y , n

*
z 为过载导引指令; ky , kz

为导引系数; G n 为重力补偿系数。

2 末制导信号的非线性校正算法

由式(10)和式( 11)可得到下列方程
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Vmcos msin!m

R tm
sinqtmsin tm -

V tsin tmcos( !t - qtm)

R tm

(12)

qtm =
Vmcos mcos!m

R tm

sinqtm
cos tm

-

Vmcos msin!m

R tm

cosq tm

cos tm
+

V tsin( !t - qtm)

R tmcos tm
(13)

为建模和计算之便,令
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,

并考虑到条件(-
%
2

<  tm , qtm <
%
2
) , 利用变换,

x = sin t m, y = sinq tm,将式(13) 写成
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将式(14)中 ∃x , ∃y 变换为

∃x = -
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2
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由于惯导响应很快以及导引头对 R tm测量精

度也很高,故式(14)参数 a1, a2, a3 为已知。考

虑到舰船速度与导弹相比为小量, 因此假设 x et~

N ( 0, &
2
et ) , z et~ N (0, &

2
et ) , 采用参数自适应建模

方法,可得到下式

∃x ~ N (0, &2x) , ∃y ~ N (0, &2y) (17)

其中: &
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2
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鉴于比例项是导引头对视线角测量信号的主

要部分,其测量模型可写成

z x = arcsinx + ∋x

z y = arcsiny + ∋y
(18)

其中: ∋x , ∋y 为测量噪声。

由于校正模型式(14)~ 式(18)有很高的非线

性,因此末制导信号校正算法应同时满足校正精

度和实时性的要求。

首先,将式(14) ~ 式(18)写成离散形式

X k+ 1 = f ( Xk) + Wk (19)

Zk+ 1 = h ( Xk+ 1) + ∋k+ 1( k = 0, 1, 2, !)(20)

式中: Xk = [ x k y k ]
T
; Zk = [ z x

k
z y

k
]
T
; Wk =

[ ∃x
k

∃y
k
]
T
~ N (0, (k) 为系统噪声, cov{ Wk ,

Wj } = (k&k ( k - j ) , 其中 (k = diag( &2x
k
, &2y

k
) ,

∋k = [ ∋x
k

∋y
k
]
T
, cov{ ∃k , ∃j } = ) k&k( k - j ) ,

f ( ) , h( ) 为式(14) 和式(18) 非线性函数的离

散形式, N ( ) 为 Gauss 分布的 PDF, &k 为 Kro

necker &函数。

对于模型式(19)和式(20) , 应用下列非线性

Gauss Hermite 滤波算法[ 2~ 8]
:

(1) 求解PDF P ( X k | D
k- 1

) = N ( X̂ k/ k- 1,

Pk / k- 1) 的参数, 其中 D
k  [ Z1, Z 2, !, Zk ]。

X̂ k / k- 1 = ∀
N
p

i= 1
∗if ( +i ) (21)

Pk/ k- 1 = (k- 1+ ∀
N
p

i= 1
∗i [ f ( +i ) - X̂ k/ k- 1]  

[ f ( +i ) - X̂ k / k- 1]
T

(22)

其中: +i = ,T  i + X̂ k- 1, ,
T ,= Pk- 1/ k- 1, ∗i和 i

556 航 空 学 报 第 24卷



为求积系数和求积节点, N p 为求积节点数。

( 2) 确定 PDF P ( Xk | D
k
) = N ( X̂k / k ,

Pk / k) 的参数

X̂ k / k = X̂ k / k- 1+ Lk( Zk - −k) (23)

Pk/ k = Pk / k- 1- LkP
T
x− (24)

这里, Lk = Px−( ) k + P−−)
- 1
, −k = ∀

N
p

i= 1

∗ih( .i ) ,

Px− = ∀
N
p

i= 1

∗i ( .i - X̂k / k- 1) [ h( .i ) - −k ]
T
,

P−− = ∀
N
p

i= 1
∗i [ h( .i ) - −k ] [ h( .i ) - −k ]

T

其中: .i = &T  i + X̂k / k- 1; &
T & = Pk / k- 1。

这样, 由式( 14) ~ 式( 18)和式( 21) ~ 式( 24)

构成了末制导信号的非线性校正算法 NCT GS。

3 仿真分析

基于某型反舰导弹的模型参数[ 1] ,建立三通

道的随机鲁棒 PID控制律为
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其中: [ kn
y

k ∗
z

k0 kh k k/
z
] = [- 1 2124

- 8 5965 - 0 8952 - 0 9269 - 0 3257

39 3089] ; [ kn
z

k∗
y

k∃ k/
y
] = [0 2709 - 2 4422

0 4396 11 0506] ; [ k∗
x

k2 k3 k/
x
] =

[ - 1 3811 - 2 4017 - 1 3162 10 9564] ;

h , h
* 为飞行高度和控制指令; ∗x , ∗y , ∗z 为导弹

角速度分量; /x , /y , /z 为舵面偏角; /x
c
, /y

c
, /z

c
为

舵面的偏转指令; ∃x , ∃y 是按式(17) 进行建模,其

相应参数为, V t ~ N (9, 92) ( m / s) , !t ~ N (- %,

%) (#) , x 0 = sin t m ~ N (0, 1 0
2
) , y 0 = sinq tm ~

N ( 0, 1 02) ;测量误差为 ∋x , ∋y ~ N (0, 0 12) (#)。

限于篇幅, 仅给出部分仿真结果。图 1和图 2

是均方根误差 N = 80 ( RM SE) Monte Carlo 仿真

结果。M C = 1, 2, !, N 为Monte Carlo仿真序数,

采样周期 −t = 0 002s,节点数 N p = 2。

图 1 状态 x 的 Monte Carlo仿真比较曲线

Fig 1 The comparison of average x error

图 2 状态 y 的 Monte Carlo 仿真比较曲线

Fig 2 The comparison of average y error

由仿真结果可见, 经 NCTGS校正后的信号

精度有很大提高, RMSE 减小近一个数量级。通

过 Monte Carlo 仿真证实,经 NCT GS 方法获得信

号的质量要远远高于传统校正方法。

4 结 论

采用末制导信号的非线性校正方法 NCT GS

可充分利用捷联惯导信息,对雷达导引头测量信

号进行有效补偿, 大大提高末制导的导引精度。

特别值得指出, NCTGS 可通过合理调整节点数

N p 来满足算法实时性与精度的设计要求, 所以

NCTGS对提高末制导精度具有重要的工程应用

价值。

557第 6期 吴森堂等:一类反舰导弹末制导信号的非线性校正方法



参 考 文 献

[ 1] 吴森堂. 某型反舰导弹制导与突防技术研究报告 [ R] . 北

京:北京航空航天大学, 2002.

( Wu S T. Guidance & penet rat ion technology for an ant iship

missile[ R] . Beijing: Beijing U niversity of Aeronautics and As

tronaut ics, 2002. )

[ 2] 吴森堂, 张水祥,张淼.非线性 Gauss Hermite滤波与机动目

标的反干扰跟踪方法[ J] . 控制与决策, 2002, 17( 5 ) : 559-

562.

( Wu S T, Zhang S X, Zhang M. Method of nonlinear Gauss

Hermite f ilt ering and ant i interference t racking of maneuvering

target s[ J] . Cont rol and Decision, 2002, 17( 5) : 559- 562. )

[ 3] Kazufumi I, Xiong K Q. Gaussian f ilt ers for nonlinear filt ering

problems[ J ] . IEEE Trans On Automat ic Cont rol, 2000, 45

( 5) : 910- 927.

[ 4] 吴森堂,徐广飞,汤勇.基于结构随机跳变系统的反干扰信

息处理方法[ J] . 北京航空航天大学学报, 1999, 25 ( 4) : 410

- 413.

( Wu S T, Xu G F, Tang Y. The m ethod of ant i Interference

informat ion processing based on the system w ith random

changing structure[ J ] . Journal of Beijing University of Aero

naut ics and Ast ronautics, 1999, 25( 4) : 410- 413. )

[ 5] 4565758 9 9 , :;6<;==>?;8 ≅ Α, Β<ΧΔ>ΕΦΓ>?;8 Η Ι , Η Χ

ΕΦϑ58 ≅ ≅. ΚΛΧΛ>ΔΛ>Μ5Δ?ΧΝ 7>=ΧΟ>?Χ > ;ΠΛ>Ο>ΘΧΡ>Ν

ΣΠ<Χ8Ε5=>Ν Ε5ΛΧΛ5ΕΦ=ΤΥ ΧΠΠΧ<ΧΛ;8 [ M ] . Η;Δ?8Χ :

ΗΧϑ>=;ΔΛ<;5=>5, 1985. 122- 137.

[ 6] ςΩΧ<?;8 Η 9. Η5Λ;7ΤΔΛΧΛ>ΔΛ>Μ5Δ?;Ω;;Ρ5=>8Χ=>ΝΠΧ<ΧΟ5

Λ<;8ΔΕΣΜΧΞ=ΤΥΠ<;Ρ5ΔΔ;8 [ M ] . Η;Δ?8Χ: ΨΙΖ[∴ς9Ας Η ]

⊥_9Α , 1990. 36- 134.

[ 7] Bar Shalom Y, Liu X R. Est imat ion and t racking[ M ] . Principle

Techn iques and Software. New York: Artech, 1993. 202-

234.

[ 8] Rozovskii B L. S tochast ic evolut ion systems, linear th eory and

applicat ion to nonlinear f ilt ering[ M ] . Norw ell, MA: Kluwer,

1991. 101- 156.

作者简介:

吴森堂( 1963- ) 男,山东平度人, 北京航

空航天大学自动控制系教授, 博士生导师,

苏联工学博士。 1982年 ~ 1988 年本科、硕

士毕业于西北工业大学航空火力控制与指

挥系统工程专业和飞行器控制、制导与仿真

专业; 1988年~ 1992年于苏联基辅航空工

程学院动力学、弹道学与飞行器运动控制专

业和工程系统控制专业获苏联工学博士学

位; 1992年~ 1994年于北京航空航天大学航空与宇航技术博士

后流动站完成博士后研究工作。主要从事运动体的鲁棒控制、精

确制导与对策跟踪技术、计算机信息处理与控制技术以及随机非

线性系统理论与应用研究, E mail: w oost@ sina. com。

姜智超( 1978- ) 男,内蒙古海拉尔人, 北

京航空航天大学自动控制系控制科学与工

程学科博士研究生。主要从事飞行器控制、

制导与仿真技术研究, E Mail: jzhichao @

163. com。

张 淼( 1966- ) 女( 满族) , 辽宁沈阳人,

北京航空航天大学理学院讲师。1985年 ~

1989年本科毕业于西北工业大学应用电子

技术专业。主要从事计算机信息处理与控

制技术研究。

(责任编辑: 俞 敏)

558 航 空 学 报 第 24卷


