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基于EKF的主动雷达寻的制导状态估计与最优控制研究
王 智,张 婕,熊 伟,王 鹏,李 强

(北京宇航系统工程研究所,北京100076)

摘 要:针对主动雷达寻的制导问题,进行了非线性系统状态估计和最优制导律的研究,并进

行了目标机动情况下的仿真验证。利用主动雷达给出的带有噪声的观测信息,设计了寻的制导

系统扩展卡尔曼滤波器,估计弹目相对运动状态信息。基于最优控制理论,按照需用过载和脱

靶量最小设计了线性二次型最优制导律。仿真结果表明,所设计的主动雷达寻的制导系统滤波

器和最优制导律能有效对付机动目标,满足飞行器控制要求。
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ResearchonStateEstimationandOptimalControlof
ActiveRadarHomingGuidanceBasedonEKF

WANGZhi,ZHANGJie,XIONGWei,WANGPeng,LIQiang

(BeijingInstituteofAstronauticalSystemsEngineering,Beijing100076,China)

Abstract:Thestudyofnonlinearsystemstateestimationandoptimalguidancelawofactiveradarhoming
guidancesystemwasdescribed.Byusingactiveradarobservationswithnoiseinformation,anextended
Kalmanfilter(EKF)wasdesignedtoestimatedrelativemovementvariablesbetweentheflightvehicle
andtarget.Basedonoptimalcontroltheory,alinearquadraticoptimalguidancelawwasdesigned.The
simulationresultsshowthattheproposedactiveradarhomingguidancesystemfiltercouldeffectivelyat-
tackthemaneuveringtarget,andmeettheflightcontrolrequirements.
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0 前言

主动雷达探测技术在飞行器制导中占据着重

要位置。在直角坐标系中建立飞行器与目标的相

对运动方程,其状态方程是线性的,但观测方程

是非线性的[1]。为了获得制导律所需的精确可靠

的相对运动状态信息,需要在带有观测噪声的有

限测量信息中获取位置信息、速度信息和加速度

信息,即非线性系统的状态估计问题。扩展卡尔

曼滤波 (ExtendedKalmanFiltered,EKF)方法

作为一种非线性系统扩展的线性滤波方法,具有

计算量小、易于实现等特点,在非线性系统的状

态估计等领域有着广泛的应用。以线性二次型性

能指标为基础的最优控制问题具有计算简单、便

于调整等优点,由于线性二次型问题解出的控制

规律可以通过状态反馈实现最优闭环控制,成为

当今控制工程领域里较为重要的设计方法之一。
为改善导引弹道特性,提高飞行器导引准确度,
本文对基于EKF的主动雷达寻的制导状态估计与

最优控制律进行研究。

􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇

  收稿日期:2017-08-24;修订日期:2017-10-20
作者简介:王智 (1985-),男,硕士,工程师,研究方向为制导控制与弹道设计。E-mail:nwpu2152wz@126.com



第3期 基于EKF的主动雷达寻的制导状态估计与最优控制研究

1 目标机动模型

由于目标机动未知,对目标机动的建模比较

复杂。本文采用1阶马尔科夫过程来近似描述目标

机动,目标加速度At 满足如下的微分方程[2]:

Ȧt=-λAt+Wt (1)
式中,λ为目标加速度的机动频率,Wt 为目标加速

度的过程噪声。

2 主动雷达寻的制导状态估计

2.1 状态方程

飞行器M 与目标T 之间的相对运动关系如图

1所示。

图1 直角坐标系中飞行器与目标相对关系

Fig.1 Therelationshipbetweenflightvehicleandtargetin

Cartesiancoordinatesystem

图1中,OXYZ 为惯性坐标系,qε、qβ 分别为视

线高低角和方位角,R 为飞行器与目标之间的斜距。
系统的状态方程为[3-4]:

ẋ=Ax+Bu+w (2)
式中,x=[rx,ry,rz,vx,vy,vz,atx,aty,
atz]T ,为状态变量;rx、ry 和rz 为飞行器与目标

之间的相对位置在惯性坐标系中的三分量;

rx =rtx -rmx

ry =rty -rmy

rz =rtz -rmz

ì

î

í

ï
ï

ïï

下标t代表目标,下标m 代表飞行器,下同。
rtx、rty 和rtz 为目标位置在惯性系中的三分量,
rmx、rmy 和rmz 为 飞 行 器 位 置 在 惯 性 系 中 的 三

分量。

vx、vy、vz 为飞行器与目标之间的相对速度

在惯性坐标系中的三分量。

vx =vtx -vmx

vy =vty -vmy

vz =vtz -vmz

ì

î

í

ï
ï

ïï

vtx、vty 和vtz 为目标速度在惯性系中的三分量,
vmx、vmy 和vmz 为飞行器速度在惯性系中三分量;
atx、aty、atz 为目标加速度在惯性坐标系中的三

分量。
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u= amx amy amz[ ] T ,为飞行器加速度指令;w
= 0 0 0 0 0 0 wtx wty wtz[ ] T , 为

高斯白噪声向量,wtx、wty 和wtz 彼此相互独立。
将式离散化后可得

x(k+1)=Φx(k)+Γu(k)+ω(k) (3)
式中,

Φ=
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其中Δt为采样周期。
动态噪声向量ω(k)为高斯型白色随机向量序

列,即:
Eω(k)[ ] =q1=09×1

Eω(k)ωT(k)[ ] =Q1=
06 06×3
03×6 σ2I3
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(4)

2.2 测量方程

飞行器采用主动雷达导引头对运动目标进行

主动探测,观测量为弹目距R 、视线高低角qε 和

视线方位角qβ 。实际测量中导引头具有测量噪声,
测量值是真实状态的非线性函数,并受到高斯白

噪声的干扰[5-6]。观测模型为:
z(k)=h[x(k),k]+υ(k) (5)

式中,h[x(k),k]代表测量值的真值,为

h[x(k),k]= R qε qβ[ ] T= h1 h2 h3[ ] T

h1= r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)

h2=atan
ry(k)

r2x(k)+r2z(k)

h3=atan-rz(k)
rx(k)

ì
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ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

(6)
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υ(k)为测 量 噪 声,是 高 斯 型 白 色 随 机 向 量 序

列,即:

E[υ(k)]=r1=03×1
E[υ(k)υT(k)]=R1(k){ (7)

且ω(k)与υ(k)相互独立。

对于主动雷达导引头,测量噪声方差R1 可以

表示为:

R1(k)=diagσ2
R

σ2
q

L(k)2
σ2

q

L(k)2
æ

è
ç

ö

ø
÷I3 (8)

式中,L(k)=r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)。
对于主动雷达寻的制导,需要利用所测得的

弹目距、目标方位角信息估计目标的运动参数。
从模型上看,状态方程是线性的,观测方程是非

线性的。对于非线性系统状态估计问题,应用扩

展卡尔曼滤波方法将其转换为一个近似的线性滤

波问题[7]。

对于观测方程,将非线性函数h(*)围绕滤

波值x̂(k)做1阶Taylor展开,得:

z(k)=h[̂x(k|k-1),k]+
∂h
∂̂x(k)

x̂(k|k-1)[x(k)-̂x(k|k-1)]+υ(k) (9)

令:

∂h
∂̂x (k)

x(k)=̂x(k)=H (k)y (k)

=h [̂x (k|k-1),k]-
∂h

∂̂x (k)
x(k)=̂x(k)̂x (k|k-1)

则观测方程为:

z(k)=H(k)x(k)+y(k)+υ(k) (10)
观测矩阵H(k)由h 的雅克比矩阵得到,即:

H(k)=
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∂x=

∂h1

∂x1

∂h1

∂x2
… ∂h1

∂x9

∂h2

∂x1

∂h2

∂x2
… ∂h2

∂x9

∂h3

∂x1

∂h3

∂x2
… ∂h3

∂x9

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(11)

综合式 (6)和式 (11),得到:

H(k)=
∂h
∂x= Λ3×3 03×3 03×3[ ] (12)

式中,

Λ=

Λ11 Λ12 Λ13

Λ21 Λ22 Λ23

Λ31 Λ32 Λ33
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Λ11=
rx(k)

r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)

Λ12=
ry(k)

r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)

Λ13=
rz(k)

r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)

Λ21=
-rx(k)ry(k)

r2x(k)+r2z(k)[r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)]

Λ22=
r2x(k)+r2z(k)

r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)

Λ23=
-ry(k)rz(k)

r2x(k)+r2z(k)[r2x(k)+r2y(k)+r2z(k)]

Λ31=
rz(k)

r2x(k)+r2z(k)

Λ32=0

Λ33=
-rx(k)

r2x(k)+r2z(k)
对线性化后的模型式和式应用EKF 进行状态

估计。

3 线性二次型最优制导律

线性二次型问题解出的控制规律可以通过状

态反馈实现最优闭环控制,同时具有计算简单、
便于调整等优点。为使需用过载和脱靶量尽可能

小,选取指标函数为:[8]

J=
c
2
(r2x+r2y+r2z) t=tf+

1
2∫

tf

0
(a2mx+a2my+a2mz)dt

式中,tf 为飞行器飞行时间。
根据庞特里亚金极小值原理[9],可得最优制导

律为:

amx =C1rx +C2vx +C3atx

amy =C1ry +C2vy +C3aty

amz =C1rz +C2vz +C3atz

ì

î

í

ï
ï

ïï

(13)

式中,

C1=
N
t2go

C2=
N
tgo

C3=
N e-λtgo +λtgo -1[ ]

(λtgo)2

tgo =tf -t
式中,tgo 为飞行器剩余飞行时间;N 为导航比,需

要根据飞行器制导系统通频带和剩余飞行时间综

合确定。
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最优制导律所需的弹目相对运动信息通过滤

波器状态估计得到。

4 仿真分析

设制导初始时刻目标与飞行器之间的相对运

动关系为:

rx(0)=3500m,ry(0)=1500m,rz(0)=1000m
vx(0)=-1100m/s,vy(0)=-150m/s,

vz(0)=-50m/s
atx(0)=10m/s2,aty(0)=10m/s2,

atz(0)=10m/s2

动态噪声ω(k)的统计特性σ2 =0.01m2/s4,
测量噪声统计特性σ2R =25m2,σ2q=0.1rad2,采样

周期Δt=0.01s,导航比N =3。

EKF 中,状态估计的初始值为:

rx(00)=3000m,ry(00)=1200m,

rz(00)=800m
vx(00)=-1000m/s,vy(00)=-120m/s,

vz(00)=-40m/s
atx(00)=8m/s2,aty(00)=6m/s2,

atz(00)=5m/s2

状态方差阵的初始估计值为:

P(00)=
103I6 06×3
03×6 I3
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目标的跟踪轨迹如图2所示。跟踪轨迹最终

表明,轨迹趋于一致,验证了基于EKF的状态

估计 方 法 和 基 于 线 性 二 次 型 最 优 制 导 律 的 有

效性。

图2 EKF跟踪轨迹与真实轨迹

Fig.2 EKFtrackingtrajectoryandrealtrajectory

状态估计值与真实值之间的对比曲线见图3~
图5,状态估计值与真实值之间的偏差如图6~图

8所示。可以看出,无论位置还是速度,最终都趋

于收敛。

图3 相对位置估计值与真实值

Fig.3 Estimatedandrealvaluesofrelativeposition

图4 相对速度估计值与真实值

Fig.4 Estimatedandrealvaluesofrelativevelocity

图5 目标加速度估计值与真实值

Fig.5 Estimatedandrealvaluesoftargetacceleration

94
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



宇航总体技术 2018年5月

图6 相对位置估计误差

Fig.6 Estimationerrorofrelativeposition

图7 相对速度估计误差

Fig.7 Estimationerrorofrelativevelocity

图8 加速度估计误差

Fig.8 Estimationerrorofacceleration

5 结论

本文利用扩展卡尔曼滤波器和线性二次型最

优制导律设计了主动雷达寻的最优制导系统,并

进行了目标机动情况下的仿真验证。仿真结果表

明,所设计的滤波器能够较准确地进行状态估计,
状态估计值用于线性二次型最优制导律,改善了

飞行器的导引特性和制导精度。
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