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摘　 要：由于高超声速滑翔飞行器（ＨＧＶｓ）具有高速、高机动的特点，对此类目标的状态估计一直是一

个研究热点。 鉴于采用传统的运动学和动力学模型进行轨迹估计时加速度估计精度不高，提出一种

基于气动性能分析的非线性气动参数目标估计模型。 首先，在研究了高超声速滑翔飞行器跳跃再入

段运动特性的基础上，以类 ＨＴＶ⁃２ 飞行器为研究目标，采用气动力估算方法对高超声速滑翔目标再入

段的气动力进行计算分析。 其次，建立与马赫数线性相关的气动参数“基准模型”和以一阶马尔可夫

过程描述的气动参数“偏差模型”，对目标气动参数进行非线性估计。 数学仿真结果表明，该方法可以

一定程度上提高卡尔曼滤波方法对该类目标的加速度估计精度。
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　 　 与传统的弹道导弹武器相比，高超声速滑翔武

器突防能力更强，飞行空域更大，同时具有战术和战

略价值。 美国于 ２０１４ 年提出战术助推－滑翔（ＴＢＧ）
项目，最高速度为马赫数 ９，射程约 １ ０００ ｋｍ。 计划

２０２０ 年完成武器化实弹试验技术验证测试［１］。 另

外，基于 ＴＢＧ 项目的技术成果转化和集成，２０１８ 年

新启动了空射快速响应武器（ＡＲＲＷ）项目，着力于

先期部件研制和样机开发［２］。 在战略助推－滑翔高

超声速武器方面，美国“先进高超声速武器” ＡＨＷ
项目（射程超过 ６ ０００ ｋｍ）发展迅速［３］，２０１４ 年后将

其由一种陆基发射弹道导弹系统转为海基潜射发射

系统，并于 ２０１７ 年 １０ 月 ３０ 日成功进行了中程高超

声速助推－滑翔验证飞行器首次飞行试验［４］。 随着

高超声速滑翔飞行器技术快速发展，这类武器已经

成为了未来空天防御的战略威胁，也为反导拦截技

术带来了巨大挑战。
轨迹跟踪和估计是防御和拦截 ＨＧＶ 武器的基

础，由于 ＨＧＶ 在滑翔段加速度可以达到 ５ｇ～１０ｇ，末
段甚至可以达到 ８０ｇ ～ １００ｇ［５］，导致其轨迹复杂多

变，难以进行估计和预测。 在进行轨迹跟踪和估计

时，如何构建合理的目标状态估计模型是首要解决

的问题。 许多学者建立了 Ｓｉｎｇｅｒ 模型［６］、二阶时间

相关模型［７］、匀速转弯模型［８］、半马尔可夫模型［９］

和 Ｊｅｒｋ 模型［１０］等机动目标模型，可以统称为目标估

计的运动学建模。 基于运动学的目标建模优点是实

现简单、响应快，但是这类模型不能准确描述高速高

机动目标的运动机理，也不能表征高超声速滑翔飞

行器滑翔段的动力学特征，因而轨迹跟踪精度差。
为了提高估计精度，后续研究主要集中在对目标的

动力学特性进行建模。 一类方法是直接对加速度进

行估计，如王国宏和曹亚杰等［１１⁃１２］ 针对特定的周期

机动目标，将加速度建立为正弦波自相关随机过程，
但是对非周期机动目标，由于模型的不匹配将导致

精度下降。 文献［１３］分析了高超声速滑翔飞行器

典型的机动飞行模式，采用多模型方法匹配目标的

机动模式，这是对估计精度、滤波器稳定性和收敛速

度等因素的折中方案。 文献［１４］采用非线性马尔

可夫过程描述目标加速度，基于目标可能机动的统

计构建机动的系统噪声幅值，令加速度的过程噪声

和动压正相关，有效提高了状态估计精度。 但是这
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种方法依赖目标机动控制量的统计规律等先验信

息，这在实际应用中很难获得。 另外一类是将气动

系数或控制量作为扩展状态进行估计，过程噪声被

引入在初始状态中，在状态预测和更新过程中，噪声

的影响就可以在非线性系统中进行传输和估计。 特

别是当系统噪声和观测噪声影响较大时，可以使滤

波结果更好地接近真实值。 文献［１５］考虑到飞行

器机动主要受升力的影响，在弹道坐标系（ＶＴＣ）内
描述升力的作用，用一阶马尔可夫过程建立气动力

参数模型。 文献［１６］认为高超声速滑翔飞行器纵

向机动能力有限，进行轨迹估计的重点应放在目标

横向机动的估计上。 作者在文献［１７］的基础上，采
用随机过程建模，将气动参数和滚转角进行扩维估

计。 文献［１８］采用容积卡尔曼滤波方法对机动目

标状态估计，将攻角和倾侧角 ２ 个控制变量建立为

高斯模型。 这些研究将与目标加速度相关的估计量

按高斯模型或一阶马尔科夫模型描述，虽然可以在

一定程度提高估计器的适应性，但当所建模型与实

际模型不匹配时，估计精度会大幅降低甚至造成滤

波器发散。
由于高超声速滑翔目标在再入过程中，气动力

是目标实现大范围机动的主要因素，如何减小气动

力估计误差是提高高超声速滑翔飞行器轨迹估计精

度的关键。
本文首先在高超声速滑翔飞行器运动特点的基

础上以类 ＨＴＶ⁃２ 飞行器为研究对象，研究目标的气

动性能，挖掘目标状态估计所需先验信息。 其次，对
目标动力学模型进行分析，并将带有误差的气动数

据作为先验信息引入状态方程，建立以一阶马尔可

夫过程描述的气动参数偏差模型，对目标气动参数

进行估计。 由于高阶滤波会使计算量成倍提高，因
此提出基于气动参数偏差模型的扩展卡尔曼滤波

（ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ， ＥＫＦ）方法进行仿真验证。

１　 高超声速滑翔目标气动性能分析

目标所受的气动力直接影响飞行器的运动状

态，如果将目标的气动特性作为先验信息的重要组

成部分，其中包含信息量的多少会直接影响目标状

态估计模型的准确度。 由此，虽然无法获得真实的

目标三维模型，但是为了对目标气动特性进行定量

分析，采用二次曲线法［１９］ 对类 ＨＴＶ⁃２ 高超声速滑

翔目标进行参数化建模，并对参数化三维模型进行

气动计算，进而得到不同飞行条件下的气动性能，为
目标状态估计研究提供先验知识。 飞行器的参数化

建模三维效果如图 １ 所示。

图 １　 目标气动外形的参数化三维模型

为提高计算效率和可靠性，采用气动力工程计

算方法［２０］对类 ＨＴＶ⁃２ 高超声速滑翔飞行器参数化

模型进行气动特性分析。 图 ２ 给出目标在 ４０ ｋｍ 高

度飞行时，不同马赫数下升阻比随攻角的变化趋势

曲线。 发现目标的最大升阻比与飞行马赫数正相

关，且出现在 １０°攻角左右；最大升阻比在马赫数 ２
～１８ 时约为 ４，这符合文献［２１］的论述结果。

目标在高度为 ４０ ｋｍ 飞行时的气动系数随马赫

数的变化如图 ３ 和图 ４ 所示。 从计算结果可以看

出：高超声速（Ｍａ＞５）情况下：①目标在定攻角条件

下飞行时，升力系数和阻力系数均随马赫数近似线

性变化；②不同攻角下，升力系数和阻力系数关于马

赫数的线性函数的斜率和截距接近。

　 　 　 　 图 ２　 升阻比随攻角变化曲线　 　 　 图 ３　 升力系数随马赫数变化曲线 图 ４　 阻力系数随马赫数变化曲线

·３０１１·
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２　 高超声速滑翔再入目标的数学描述

２􀆰 １　 目标的运动模型

假设地球为均匀圆球体，考虑地球自转，并且目

标以零侧滑角飞行，在半速度坐标系下建立目标再

入过程三自由度动力学方程［２２］
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（１）

式中，状态量 ｒ，θ，ϕ，Ｖ，γ，ψ 分别为目标地心距、经
度、纬度、速度、航迹角和航向角。 σ为倾侧角，Ｃγ 和

Ｃψ 分别为地球自转引起的附加项。 无动力高超声

速滑翔飞行器再入过程中，空气动力的作用远大于

重力的作用，而哥氏力和地球扁率的作用更小，可以

忽略，所以假定其机动再入运动为无机动运动和升

阻力作用效果的累加［２３］。 Ｌ和Ｄ分别为升力加速度

和阻力加速度，可以写为

Ｄ ＝
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ｍ
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ì
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ï
ïï

ï
ï

（２）

式中， ｑ ＝ ρｖ２ ／ ２为动压，Ｓ为飞行器参考面积，ｍ为飞

行器质量。 ＣＬ 和 ＣＤ 分别为飞行器的升力系数和阻

力系数。
２􀆰 ２　 雷达站坐标系下的动力学模型

定义雷达站坐标系为东北天坐标系（ＥＮＵ），则
高超声速滑翔飞行器在雷达参考坐标系下运动的非

线性微分方程可以描述为［１４］

ｄｒ
ｄｔ

＝ ｖ

ｄｖ
ｄｔ

＝ ｇ ＋ ａ － ωｅ × （ωｅ × ｒ） － ２ωｅ ×
ｄｒ
ｄｔ

（３）

　 　 公式中， ｒ和 ｖ分别表示目标飞行器的地心距矢

量和速度矢量；ａ 表示目标受气动力产生的加速度；
ω ｅ 为地球自转角速度； － ω ｅ × （ω ｅ × ｒ） 表示离心加

速度； － ２ω ｅ × ｒ̇ 表示科氏加速度；不考虑地球扁率

影响，重力加速度 ｇ 表示为
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式中， μ 为地球引力参数，ｒ 表示地心距大小。
文献［１６］推导证明了利用气动加速度对目标

状态进行扩维可以提供更多先验信息，以达到减小

估计误差的目的。 建立目标在 ＥＮＵ 坐标系（坐标原

点与雷达站位置重合）下的质心加速度方程
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（５）
式中， ｒ 为目标瞬时地心距，ｘ，ｙ，ｚ 分别为目标在

ＥＮＵ坐标轴上的分量，Ｂ为雷达站地理纬度，Ｒｅ 为地

球半径，Ａｘ，Ａｙ，Ａｚ 分别为气动力在 ３ 个方向产生的

加速度。
在弹道坐标系下将目标的气动力分解为阻力、

转弯力和爬升力。 阻力与速度方向相反，转弯力在

当地水平面内与速度方向垂直，爬升力垂直于阻力

和转弯力。 据此定义弹道坐标系沿 ３ 个轴方向的气

动力参数为
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（６）

　 　 由公式（６）可知， α ｄ 影响目标的再入速度，α ｔ

描述目标的转弯运动，α ｃ 描述目标的爬升或俯冲运

动。 即，高超声速滑翔目标的机动运动可以由 α ｄ 以

及与 α ｄ 相互独立的 ２ 个参数 α ｔ 和 α ｃ 描述。
由公式（５）可以看出气动加速度很大程度上影

响目标的运动状态。 由坐标转换关系可知，在 ＥＮＵ
坐标系下的气动加速度与气动参数间关系可以表

·４０１１·
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示为［１７］

Ａｘ

Ａｙ

Ａｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ １
２
ρｖ２ＴＥＮＵ

ＶＴＣ（ｖ）

－ αｄ

αｔ

αｃ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（７）

式中， ＴＥＮＵ
ＶＴＣ（ｖ） 为气动力参数从弹道坐标系到 ＥＮＵ

坐标系的坐标转换矩阵
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式中， ｖ ＝ ｘ̇２ ＋ ｙ̇２ ＋ ｚ̇２ ，ｖｇ ＝ ｘ̇２ ＋ ｙ̇２ 。

３　 气动参数建模

本文建立气动参数估计模型的思路是：首先认

为目标飞行器按照“基准参数”飞行，将“基准参数”
的待估偏差视为“目标机动”。 即将目标运动分解

为“基准运动”和“机动运动”来分别进行研究，再将

这两部分运动合成即可得到目标的真实运动状态。
在高超声速滑翔目标状态估计模型中，升力系

数 ＣＬ 和 ＣＤ 不能被认为是常数。 因此，不能简单地

将气动参数建立为高斯模型，同时还需要在一定程

度上能表征目标的机动特征。 目标气动系数的时变

特性导致了气动参数随时间变化，而高超声速滑翔

目标的气动系数是攻角（由目标自动驾驶仪解算得

到） 和马赫数的函数：ＣＤ（α，Ｍａ），ＣＬ（α，Ｍａ）。 但是

飞行过程中攻角的剧烈变化会导致飞行器气动力、
热变化复杂，需要尽可能使气动系数随攻角变化平

缓［２４⁃２５］，因此可以分别考虑攻角和马赫数对目标状

态的影响。 根据第 ２节对类ＨＴＶ⁃２飞行器的气动特

性分析，在高超声速（Ｍａ ＞ ５） 时，将气动系数分离

为受马赫数和攻角分别影响的两部分。 其中前者在

不同攻角的基础上，可以简化为马赫数的线性函数，
得到近似的统计规律，作为目标的“基准运动”

ＣＤ（Ｍａ） ＝ ＣＤ０ ＋ ＣＤ１Ｍａ
ＣＬ（Ｍａ） ＝ ＣＬ０ ＋ ＣＬ１Ｍａ{ （９）

式中， ＣＤ０，ＣＤ１，ＣＬ０，ＣＬ１ 分别为拟合参数。 由公式

（９） 可以建立基准气动参数模型为

αｄ０

αｔ０

αｃ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝

－
ＣＤ（Ｍａ）Ｓ

ｍ

－
ＣＬ（Ｍａ）Ｓｓｉｎσ

ｍ
ＣＬ（Ｍａ）Ｓｃｏｓσ

ｍ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

（１０）

式中， α ｄ０，α ｔ０ 和 α ｃ０ 分别为描述“基准运动” 的三轴

方向气动参数。
需要特别说明的是，建立 ＣＤ（Ｍａ） 和 ＣＬ（Ｍａ）

模型的目的是为了尽可能挖掘目标机动特性的先验

信息，用来表征“基准运动”特性。 当然，在实际轨

迹估计过程中，由于拟合参数不够准确或者受到当

时气象条件的影响以及制导律决定的攻角和倾侧角

变化（统称为“机动因素”），必然导致建立的“基准

参数”与目标的实际飞行参数存在偏差。 而目标实

际运动为“基准运动”和“机动运动”的合成，因此实

际的目标气动参数可以满足公式（１１）关系

αｄ，ｔｒｕｅ

αｔ，ｔｒｕｅ

αｃ，ｔｒｕｅ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝
αｄ０

αｔ０

αｃ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋
αｄ，ｅｒｒｏｒ

αｔ，ｅｒｒｏｒ

αｃ，ｅｒｒｏｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１１）

式中， α ｄ，ｔｒｕｅ，α ｔ，ｔｒｕｅ 和 α ｃ，ｔｒｕｅ 分别为目标实际飞行的

气动参数，α ｄ，ｅｒｒｏｒ，α ｔ，ｅｒｒｏｒ 和 α ｃ，ｅｒｒｏｒ 分别为三轴方向气

动参数的偏差量，用来描述目标的机动过程。 假设

目标由“机动因素”造成的气动参数偏差为一阶时

间相关过程，则时间相关函数的指数形式为［２６］

ｒ（τ） ＝ σ２
α ｅ －λ｜ τ｜ ， （λ ≥ ０） （１２）

式中， σ ２
α 和 λ 为决定目标“机动运动” 的待定参数，

σ ２
α 为气动参数偏差量的方差，λ 为机动频率。 根据

经验，目标转弯机动 λ ≈ １ ／ ６０，目标逃避机动 λ ≈
１ ／ ２０，大气湍流扰动 λ ≈ １。 假设目标气动参数的

偏差量均匀分布，则 σ ２
α 的概率密度模型为

σ２
α ＝

α２
ｍａｘ

３
［１ ＋ ４Ｐｍａｘ － Ｐ０］ （１３）

式中， α２
ｍａｘ为气动参数偏差量的最大值，此时的概率

为 Ｐｍａｘ，目标不机动的概率为 Ｐ０。 对时间相关函数

ｒ（τ） 应用维纳－科尔莫格罗夫白化方法，目标的气

动参数偏差量可以采用一阶马尔可夫过程及噪声补

偿来描述

α̇ｄ，ｅｒｒｏｒ ＝ － λｄαｄ，ｅｒｒｏｒ ＋ ｗｄ

α̇ｔ，ｅｒｒｏｒ ＝ － λ ｔαｔ，ｅｒｒｏｒ ＋ ｗ ｔ

α̇ｃ，ｅｒｒｏｒ ＝ － λｃαｃ，ｅｒｒｏｒ ＋ ｗｃ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１４）

　 　 将目标的机动估计转化为对气动参数的偏差进
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行估计，式中 λ ｄ，λ ｔ，λ ｃ 分别为气动参数偏差量

α ｄ，ｅｒｒｏｒ，α ｔ，ｅｒｒｏｒ 和 α ｃ，ｅｒｒｏｒ 对应的机动频率，ｗｄ，ｗ ｔ，ｗｃ 分

别为气动参数偏差量 α ｄ，ｅｒｒｏｒ，α ｔ，ｅｒｒｏｒ 和 α ｃ，ｅｒｒｏｒ 的零均

值高斯白噪声。

４ 　 基于气动参数偏差模型的 ＥＫＦ
滤波

采用多模型方法或高阶非线性滤波虽然可以提

高目标状态的估计精度，但不可避免的提高了计算

的复杂度。 考虑到高超声速滑翔飞行器再入轨迹一

般不会出现类似阶跃的状态突变，为了尽快而且比

较准确地估计出气动参数，本文采用单一模型描述

目标的运动形式，选择工程上应用最广泛的 ＥＫＦ 滤

波方法进行目标轨迹估计。
根据前文推导，将气动参数的偏差量扩维至目

标的运动状态向量中，可以得到基于非线性气动参

数模型的高超声速滑翔飞行器状态向量

Ｘ ＝ ｘ ｙ ｚ ｖｘ ｖｙ ｖｚ αｄ，ｅｒｒｏｒ αｔ，ｅｒｒｏｒ αｃ，ｅｒｒｏｒ[ ] Ｔ

（１５）
　 　 则高超声速滑翔飞行器在雷达站 ＥＮＵ 坐标系

下的状态方程可写为

Ｘ̇ ＝ ｆ（Ｘ） ＋ ｗ （１６）
式中，ｗ为过程噪声，可以假设为零均值的高斯白噪

声。 联立公式（５）、公式（７）、公式（１１）、公式（１４）
和公式（１５） 可以将非线性方程 ｆ（Ｘ） 表示为

ｘ̇ ＝ ｖｘ
ｙ̇ ＝ ｖｙ
ｚ̇ ＝ ｖｚ

ｖ̇ｘ ＝ －
μ
ｒ３
ｘ ＋ ω２ｘ ＋ ２ωｖｙｓｉｎＢ － ２ωｖｚｃｏｓＢ ＋ Ａｘ

ｖ̇ｙ ＝ －
μ
ｒ３
ｙ ＋ ω２ｙｓｉｎ２Ｂ － ２ωｖｘｓｉｎＢ －

　 ω２（ ｚ ＋ Ｒｅ）ｓｉｎＢｃｏｓＢ ＋ Ａｙ

ｖ̇ｚ ＝ －
μ
ｒ３
（ ｚ ＋ Ｒｅ） － ω２ｙｓｉｎＢｃｏｓＢ ＋

　 ω２（ ｚ ＋ Ｒｅ）ｃｏｓ２Ｂ ＋ ２ωｖｘｃｏｓＢ ＋ Ａｚ

α̇ｄ，ｅｒｒｏｒ ＝ － λｄαｄ，ｅｒｒｏｒ ＋ ｗｄ

　 α̇ｔ，ｅｒｒｏｒ ＝ － λ ｔαｔ，ｅｒｒｏｒ ＋ ｗ ｔ

α̇ｃ，ｅｒｒｏｒ ＝ － λｃαｃ，ｅｒｒｏｒ ＋ ｗｃ

ì
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ï
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（１７）

式中， Ａｘ，Ａｙ 和 Ａｚ 由公式（７）计算。 对公式（１６）离
散化可以得到

Ｘｋ＋１ ＝ Ｘｋ ＋ ｆ（Ｘｋ，ｔｋ）Δｔ ＋
１
２
Ｆ（Ｘｋ） ｆ（Ｘｋ，ｔｋ）（Δｔ） ２

（１８）
式中， Δｔ 为采样时间间隔，取决于雷达的跟踪数据

率。 Ｆ（Ｘｋ） 是 ｆ（Ｘｋ，ｔｋ） 相对于 Ｘｋ 的雅可比矩阵。
采用混合坐标系对目标状态进行估计，即目标

状态向量在 ＥＮＵ 坐标系下描述，量测方程建立在雷

达坐标系下，量测值为

Ｚ ＝ Ｒ Ａ Ｅ[ ] Ｔ （１９）
式中， Ｒ为雷达与目标的径向距离，Ａ为方位角，Ｅ为

俯仰角。 则目标的量测非线性方程为

Ｚ ＝
Ｒ
Ａ
Ｅ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝

ｘ２
ｒ ＋ ｙ２

ｒ ＋ ｚ２ｒ

ａｒｃｔａｎ
ｘｒ

ｙｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，ｘ ＞ ０

ａｒｃｔａｎ
ｘｒ

ｙｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ π，ｘ ＜ ０，ｙ ＞ ０

ａｒｃｔａｎ
ｘｒ

ｙｒ

æ

è
ç

ö

ø
÷ － π，ｘ ＜ ０，ｙ ＜ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

ａｒｃｔａｎ
ｚｒ

ｘ２
ｒ ＋ ｙ２

ｒ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＋
ｎＲ

ｎＡ

ｎＥ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２０）
式中， ｎＲ，ｎＡ 和 ｎＥ 为雷达量测噪声，假设它们相互独

立并服从均值为零的高斯分布。

５　 数值仿真实验

本文以高超声速滑翔飞行器（参考美国 ＣＡＶ⁃
Ｈ）的再入段为研究对象，飞行器采用跳跃增程模式

飞行，目标质量 ９７０ ｋｇ，参考面积 １．０２ ｍ２。 为了模

拟更加真实的攻防对抗仿真环境，从进攻方的角度

在弹道坐标系下设计跳跃滑翔目标再入轨迹（再入

点高度 ９０ ｋｍ，再入点速度 ６ ５００ ｍ ／ ｓ），再通过坐标

转换得到球坐标系下的数据，最后加上量测噪声得

到实验需要的量测数据。
假设雷达方位角的取值范围： Ａ∈［ － １８０°，

１８０°），俯仰角的取值范围：Ｅ∈［０°， ２０°）。 雷达与

目标初始距离为 ９２５ ｋｍ，数据采样率为 １ Ｈｚ，径向

距离量测标准差为 １００ ｍ，方位角、俯仰角量测标准

差为 ２×１０－４ ｒａｄ。 由于高超声速滑翔飞行器一般航

程较远，考虑到地球曲率的影响，假定将地基防御雷
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达的位置设在东经 １６５°，北纬 １２°，则雷达可观测时

间域约 ３００ ｓ。 对应的雷达实际观测到的目标轨迹

如图 ５ 所示。
为检验本文所建立的估计模型的有效性，分别

采用 ３ 种不同的目标状态估计模型对跳跃再入轨迹

进行估计，如表 １ 所示。 完成 １００ 次 Ｍｏｎｔｅ Ｃａｒｌｏ 仿

真，间隔 １５ ｓ 提取一次仿真结果。 通过仿真发现模

型 １、模型 ２ 和模型 ３ 所需要的计算量相当。
图 ６ 和图 ７ 分别给出了目标的位置估计均方根

误差和速度估计均方根误差。 从图 ６ 可以看出，由
于量测信息的修正，所述 ３ 种模型中除了模型 １ 的

估计误差稍大之外，３ 种模型的位置滤波精度相近。
在滤波器稳定跟踪阶段，模型 １ 的位置估计均方差

收敛到约 ７０ ｍ 量级，模型 ２ 和模型 ３ 的位置估计均

方差都可以收敛到约 ５０ ｍ 的量级；采用 ３ 种模型的

全程轨迹跟踪位置均方差都在 １００ ｍ 以内，这和量

测数据的误差量级对应。

图 ５　 雷达实际观测到的目标轨迹　 　 　 　 图 ６　 目标的位置估计均方根误差　 　 　 　 图 ７　 目标的速度估计均方根误差

表 １　 状态估计模型

气动参数建模描述 数学形式

模型 １：高斯过程 α̇ｄ ＝ ｗｄ，α̇ｔ ＝ ｗｔ，α̇ｃ ＝ ｗｃ

模型 ２：一阶马尔可夫过程 α̇ｄ ＝ － λ ｄα ｄ ＋ ｗｄ，α̇ｔ ＝ － λ ｔα ｔ ＋ ｗｔ，α̇ｃ ＝ － λ ｃα ｃ ＋ ｗｃ

模型 ３：考虑马尔可夫过程偏差的非线性过程 α ＝ α０ ＋ α ｅｒｒｏｒ，α̇ｅｒｒｏｒ ＝ － λα ｅｒｒｏｒ ＋ ｗ

　 　 由图 ７ 的结果发现，采用 ３ 种模型对目标的速

度估计误差均可以较快收敛。 在 ８００ ～ ９００ ｓ 内，由
于目标发生大幅度机动，３ 种模型均出现局部大幅

度跳跃。 在对目标稳定跟踪时，速度估计误差保持

平稳趋势，状态的估计精度依次提高，但对目标突变

机动的敏感程度也依次提高。
由于对非合作目标轨迹估计是为了对目标进行

轨迹预报，因此更加关注目标的加速度信息。 图 ８～
１０ 给出了可以表征目标气动加速度特征的 ３ 个方

向气动参数滤波均值。

图 ８　 阻力气动参数滤波均值　 　 　 　 图 ９　 转弯力气动参数滤波均值　 　 　 　 图 １０　 爬升力气动参数滤波均值

　 　 由图 ８～ １０ 可以看出，目标气动参数调整幅度

较小，３ 种模型大致可以反映气动参数的变化，并在

较小的绝对误差带内波动。 具体来讲可以得到以下

５ 点结论：①对于气动力的不准确建模会降低目标
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的气动参数估计精度。 ②模型 １ 将目标的气动参数

认为常值或是缓慢变化的量，这明显不符合实际。
③采用模型 １ 和模型 ２ 的气动参数估计结果在目标

飞行 ８２０ ｓ 后才有逐渐收敛的趋势，这是因为此时

目标飞行高度降低，动压增大，气动力对目标机动的

影响作用逐渐明显，估计算法对气动参数偏差的修

正能力逐渐增强。 ④模型 １ 和模型 ２ 假设目标气动

参数为平稳随机过程，仅通过噪声在非线性系统中

传输估计状态量，误差较大且存在时间延迟。 ⑤本

文提出的模型 ３ 引入基准模型作为先验信息的一部

分，不仅考虑了目标气动参数的时变特性，而且考虑

了气动参数的非线性特征，在估计目标的气动力变

化趋势方面最稳定，估计精度最高，同时对估计的时

间延迟有一定的抑制。 这在后续对目标轨迹预报的

研究中将起重要作用。
为定量比较 ３ 种模型的估计性能，位置、速度和

气动参数误差统计平均值如表 ２ 所示。 可以看出，
虽然 ３ 种模型的位置估计性能接近，但是采用模型

３ 的气动参数估计性能明显优于模型 １ 和模型 ２。

表 ２　 位置、速度和气动参数误差统计平均值

模型
误差统计平均值

位置 ／ ｍ 速度 ／ （ｍ·ｓ－１） 升力气动参数 ／ （ｍ·ｓ－２） 阻力气动参数 ／ （ｍ·ｓ－２）

１ ３４．８０ １６．９４ ５．５９×１０－４ ６．８３×１０－４

２ ３２．０１ １２．６４ ５．９２×１０－４ ８．４２×１０－４

３ ３２．５５ １０．５２ １．４６×１０－４ ２．８０×１０－４

　 　 综上所述，基于非线性气动参数模型的高超声

速再入轨迹估计算法可以有效降低机动目标状态估

计的均方根误差，其状态估计和机动辨识性能显著

优于其他基于气动力参数的估计算法。

６　 结　 论

本文针对高超声速跳跃滑翔再入飞行器的状态

估计问题，以类 ＨＴＶ⁃２ 飞行器为例，采用工程估算

方法对目标在再入滑翔段的气动力特性进行了仿真

实验，充分挖掘了目标的先验信息，提出了一种基于

气动性能分析的状态估计算法。 首先通过对气动参

数的“基准量”先验信息分析和对气动参数“偏差

量”建模，然后对传统的基于气动力参数的状态估

计模型进行改进，最后利用 ＥＫＦ 构建基于气动参数

偏差模型的目标状态估计算法。
仿真结果表明，本文提出的估计模型在不增加

计算量的前提下在目标速度状态估计的精度上具有

更高的估计精度，对于大机动的跳跃滑翔目标状态

估计具有较强的适应性和鲁棒性。 另外，基于气动

参数的非线性趋势分析可以为进一步的目标轨迹预

报提供合理的先验信息，提高拦截概率。
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