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摘　 要：以旋转弹的全捷联导引头为研究对象，重点研究了旋转弹的全捷联导引头视线角及视线角速

率估计方法。 全捷联导引头的结构和传统速率陀螺导引头有较大差别，其测量系统与弹体固联，导引

头只能获得弹体坐标系下的测量信息，并且测量信息中耦合有弹体姿态信息，无法直接用于旋转弹的

控制制导。 根据坐标系之间的转换关系建立了旋转弹惯性视线角的数学模型和视线角解耦模型，从
而进一步确立旋转弹惯性视线角估计的数学模型。 选用无迹卡尔曼滤波方法（ＵＫＦ），设计出卡尔曼

滤波器，对估计到的含有噪声信息的视线角进行滤波；最后进行数学仿真，验证了视线角估计数学模

型的有效性，与扩展卡尔曼滤波方法（ＥＫＦ）和容积卡尔曼滤波方法（ＣＫＦ）相比，ＵＫＦ 对于全捷联旋转

弹的导引信息估计有更高的精度。
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　 　 旋转弹作为导弹家族中的一员，具有系统结构

简单、成本低、可靠性高等特点。 其弹体的自旋运动

会带来优势，能够克服诸如推力偏心、起控点散布、
弹体质量分布不均匀等问题［１］。 随着导弹小型化

和精准化的发展，旋转弹有着广阔的发展前景。
本文研究的旋转弹所采用导引头为全捷联激光

式导引头，具有体积小、可靠性高、视线角速率不受

限制及成本低等优点。 国内外学者对导引信息估计

方法进行了大量研究：邵真杰等［２］ 用无迹卡尔曼滤

波方法解决了相控阵雷达导引头视线角重构的问

题，验证了无迹卡尔曼滤波方法在视线角估计方面

的优越性；Ｊａｃｑｕｅｓ Ｗａｌｄｍａｎ［３］ 设计了扩展卡尔曼滤

波器，估计出传统框架式导引头的弹目视线角速率；
Ｄｏｗａｎ 等［４］根据弹目视线角关系和坐标空间转换，
推导出弹目视线角速率和弹体姿态角及体视线角速

率之间的关系，从而实现对弹目视线角速率的估计；
Ｗａｎｇ 等［５］重点研究了捷联导引头的 ２ 种弹目视线

角速率估计方法，一种是利用微分网络对弹目视线

角进行微分以获得弹目视线角速率，一种是利用卡

尔曼滤波器来估计弹目视线角速率，最后仿真证明

了卡尔曼滤波器比网络微分法更具有优势。 聂聪

等［６］提出了一种基于中央差分卡尔曼滤波（ＣＤＫＦ）
的视线角速率估计方法，该方法充分利用了惯导系

统角速率陀螺的信息，简化了噪声模型，避免了引入

不可测的相对距离和相对速度信息，比传统的卡尔

曼滤波更能精确地估计视线角速率。 贾鑫等［７］ 进

行了全捷联导引头解耦技术的研究，对多种具有代

表性的解耦方案进行了分析，认为卡尔曼滤波法估

计视线角速率的效果较好。
全捷联式激光导引头的测量系统与旋转弹的弹

体固联，因而测量系统所测量出来的信息是弹体坐

标系下的视线角信息，不能直接用于旋转弹的控制

制导［８］。 旋转弹的控制制导需要惯性坐标系下的

视线角信息，因此需要解算出导引头在惯性系下的

视线角信息，并且过滤掉耦合在视线角信息中的噪

声信号，估计出有用的视线角信息。 本文采用 ＵＫＦ
方法进行了导引信息的估计，并对比了 ＵＫＦ、ＥＫＦ
和 ＣＫＦ 的滤波结果。 本研究对于全捷联旋转弹的

制导研究具有一定价值。
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１　 惯性视线角估计模型的建立

旋转弹全捷联导引头视线角信号估计会用到以

下坐标系：地理坐标系（惯性坐标系） Ｏｘｙｚ，弹体坐

标系 Ｏｘｂｙｂｚｂ， 视线坐标系 Ｏｘｓｙｓｚｓ， 体视线坐标系

Ｏｘｌｙｌｚｌ。 用到的角度有俯仰角 ϑ，偏航角 ψ，滚转角

γ，视线方位角 ｑｙ，视线高低角 ｑｚ，体视线方位角 ｑβ，
体视线高低角 ｑα

［９］。 坐标系和角度的相关定义

如下：
１） 地理坐标系 Ａｘｙｚ
坐标系原点 Ａ 取在导弹发射点上，Ａｘ 轴是弹道

面与水平面交线，指向目标方向为正；Ａｙ 轴与水平

面垂直，指向上方为正，Ａｚ 轴与其他两轴构成右手

坐标系。 在文中，将地理坐标系作为惯性坐标系

使用。
２） 视线坐标系 Ｏｘｓｙｓｚｓ
坐标系原点Ｏ取在导弹的瞬时质心，Ｏｘｓ 轴由导

弹质心指向目标的质心；Ｏｚｓ 轴位于地理坐标系确定

的水平面内，与Ｏｘｓ 轴垂直；Ｏｙｓ 轴与Ｏｘｓ 轴、Ｏｚｓ 轴互

相垂直构成右手直角坐标系。
３） 体视线坐标系 ＯｘＴｙＴｚＴ
原点 Ｏ 取在导弹的瞬时质心上，ＯｘＴ 轴由导弹

质心指向目标的质心，ＯｙＴ 轴位于弹体坐标系确定

的 Ｏｘ１ｚ１ 平面内，与 ＯｘＴ 轴垂直。 ＯｚＴ 轴与 ＯｘＴ，ＯｙＴ

轴互相垂直并构成右手直角坐标系。
视线方位角 ｑλ：视线坐标系的 Ｏｘｓ 轴在水平面

内的投影和地理坐标系的 Ａｘ 轴之间的夹角。
视线高低角 ｑγ：视线坐标系的 Ｏｘｓ 轴和水平面

之间的夹角。

图 １　 地理坐标系与视线坐标系的角度

体视线高低角 ｑα：导弹与目标连线（即图 ２中的

ＯｘＴ 轴） 和弹体坐标系的 Ｏｘ１ｚ１ 平面之间的夹角。
体视线方位角 ｑβ：导弹与目标连线在Ｏｘ１ｚ１ 平面

内的投影（即图 ２ 中的 Ｏｘ′轴） 和弹体坐标系的 Ｏｘ１

轴之间的夹角。

图 ２　 弹体坐标系和体视线坐标系的角度

全捷联激光导引头与旋转弹弹体固联，其测量

的体视线角信息耦合有惯性视线角信息和弹体姿态

运动信息，需要建立相应的解耦模型，去掉耦合在测

量信息中的弹体姿态运动信息［３，１０］。 因此，本文以

含有噪声的体视线角信息 ｑα 和 ｑβ 作为观测量建立

观测方程，以制导需要的惯性视线角 ｑｙ，ｑｚ 和惯性视

线角速率 ｑ̇ｙ，ｑ̇ｚ 作为状态量建立状态方程，从而完成

惯性视线角估计数学模型的建立。
１．１　 状态方程

将导弹和目标之间的距离定义为 ｒ，则导弹接近

目标的速度 Ｖ 可以表示为

Ｖ ＝ ｒ̇ ＝ ｒ̇ｉｓ ＋ ｒｉ̇ｓ （１）
式中： ｉｓ，ｊｓ，ｋｓ 分别为视线坐标系 Ｏｘｓ 轴，Ｏｙｓ 轴和

Ｏｚｓ 轴上的单位向量。 视线坐标系相对地理坐标系

的旋转角速度为

ωｓ ＝ ｑ̇ｚｓｉｎｑｙ ｉｓ ＋ ｑ̇ｚｃｏｓｑｙ ｊｓ ＋ ｑ̇ｙｋｓ （２）
　 　 在视线坐标系中，有

ｉ̇ｓ ＝ ωｓ × ｉｓ ＝ ｑ̇ｙ ｊｓ － ｑ̇ｚｃｏｓｑｙｋｓ （３）
　 　 同理，可以得到

ｊ̇ｓ ＝ ｑ̇ｚｓｉｎｑｙｋｓ － ｑ̇ｙ ｉｓ （４）

ｋ̇ｓ ＝ ｑ̇ｚｃｏｓｑｙ ｉｓ － ｑ̇ｚｓｉｎｑｙ ｊｓ （５）
　 　 将导弹和目标的相对速度进行微分后，可得到

弹目相对加速度为

ａ ＝ Ｖ̇ ＝
ｒ̈ － ｒｑ̇２

ｙ － ｒｑ̇２
ｚ ｃｏｓ２ｑｙ

２ｒ̇ｑ̇ｙ ＋ ｒｑ̈ｙ ＋ ｒｑ̇２
ｚ ｓｉｎｑｙｃｏｓｑｙ

２ｒｑ̇ｙ ｑ̇ｚｓｉｎｑｙ － ２ｒ̇ｑ̇ｚｃｏｓｑｙ － ｒｑ̈ｚｃｏｓｑｙ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（６）

·５０６·
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　 　 如果目标是地面固定目标，在短周期运动中，弹
目相对运动的速度矢量方向和大小变化不大，则可

以近似认为弹目相对加速度为 ０，有
ｒ̈ ＝ ｒｑ̇２

ｙ ＋ ｒｑ̇２
ｚ ｃｏｓ２ｑｙ

ｑ̈ｙ ＝ －
２ｒ̇
ｒ
ｑ̇ｙ － ｑ̇２

ｚ ｓｉｎｑｙｃｏｓｑｙ

ｑ̈ｚ ＝ －
２ｒ̇
ｒ
ｑ̇ｚ ＋ ２ｑ̇ｙ ｑ̇ｚ ｔａｎｑｙ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（７）

　 　 令 状 态 方 程 的 状 态 量 为 Ｘ ＝
ｑｙ ｑ̇ｙ ｑｚ ｑ̇ｚ[ ] Ｔ ，则状态方程为

Ｘ̇１ ＝ Ｘ２

Ｘ̇２ ＝ － ２Ｖ
ｒ
Ｘ２ － Ｘ２

４ｓｉｎＸ１ｃｏｓＸ１

Ｘ̇３ ＝ Ｘ４

Ｘ̇４ ＝ ２Ｘ２Ｘ４ ｔａｎＸ１ － ２Ｖ
ｒ
Ｘ４

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（８）

１．２　 观测方程

目标在体视线坐标系和视线坐标系中的位置坐

标均为 ｒ ０ ０[ ] Ｔ，根据坐标系之间的转换关系，
可以得到目标在弹体坐标系和地理坐标系中的坐标

分别为

ｘｂ

ｙｂ

ｚｂ
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＝ Ｌ（ｑβ，ｑα）
ｒ
０
０
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＝
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－ ｒｃｏｓｑαｓｉｎｑβ
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＝
ｒｃｏｓｑｙｃｏｓｑｚ

ｒｓｉｎｑｙ

－ ｒｃｏｓｑｙｓｉｎｑｚ
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（１０）

　 　 为了便于计算，令坐标转换矩阵为

Ｌ（γ，ϑ，ψ） ＝
Ｒ１１ Ｒ１２ Ｒ１３

Ｒ２１ Ｒ２２ Ｒ２３

Ｒ３１ Ｒ３２ Ｒ３３

é
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ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
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（１１）

　 　 根据地理坐标系和弹体坐标系之间的转换关系

可以得到

ｃｏｓｑαｃｏｓｑβ

ｓｉｎｑα

－ ｃｏｓｑαｓｉｎｑβ
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＝
Ｒ１１ Ｒ１２ Ｒ１３
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Ｒ３１ Ｒ３２ Ｒ３３
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ｃｏｓｑγｃｏｓｑλ

ｓｉｎｑγ

－ ｃｏｓｑγｓｉｎｑλ
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（１２）

　 　 将（１２）式进行解算，可以得到观测方程为

ｑα ＝

ａｒｃｓｉｎ（Ｒ２１ｃｏｓｑγｃｏｓｑλ ＋ Ｒ２２ｓｉｎｑγ － Ｒ２３ｃｏｓｑγｓｉｎｑλ）
（１３）

ｑβ ＝

ａｒｃｔａｎ
－ Ｒ３１ｃｏｓｑλ － Ｒ３２ ｔａｎｑγ ＋ Ｒ３３ｓｉｎｑλ

Ｒ１１ｃｏｓｑλ ＋ Ｒ１２ ｔａｎｑγ － Ｒ１３ｓｉｎｑλ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１４）

２　 卡尔曼滤波器的设计

全捷联激光导引头测量到的视线角信息中包含

外界噪声和干扰信息，如果将解耦得到的惯性视线

角直接用于旋转弹的制导，会导致导弹的制导精度

较差，甚至可能会使导弹脱靶。 为了使导弹能够精

准地命中目标，需要进行滤波处理。 从第 １ 小节中

的状态方程和观测方程可以看出，惯性视线角估计

模型的系统是非线性系统，如果采用常规的滤波方

法，无法实现很好地滤波效果。 旋转弹的导引信息

估计属于一类强非线性条件的物理系统的滤波问

题。 无迹卡尔曼滤波方法放弃了对非线性系统进行

线性化的传统方法，而是在一步预测方程中，利用无

迹变换来处理均值和协方差的非线性传递，因此不

用忽略高阶项，相较于 ＥＫＦ 方法具有更好的精度。
因此，本文选择 ＵＫＦ 作为滤波方法，过滤掉视线角

信息 中 的 噪 声 和 干 扰， 估 计 出 有 用 的 视 线 角

信息［１１⁃１３］。
２．１　 无迹卡尔曼滤波算法的设计

对于本文建立的惯性视线角估计模型，现写出

无迹卡尔曼滤波算法设计步骤如下：
１） 选定滤波的初始状态值 Ｘ０，Ｙ０ 和协方差矩

阵 Ｐ０。
２） 计算出 ｋ － １ 时刻的 ｓｉｇｍａ 样本点集

􀭹χ（０）
ｋ－１ ＝ Ｘｋ－１ （１５）

􀭹χ（ ｉ）
ｋ－１ ＝ Ｘｋ－１ ＋ （ （ｎ ＋ λ）Ｐｋ－１ ） （ ｉ）， ｉ ＝ １，２，…，ｎ

（１６）
􀭹χ（ ｉ）

ｋ－１ ＝ Ｘｋ－１ － （ （ｎ ＋ λ）Ｐｋ－１ ） （ ｉ）

　 　 　 　 　 ｉ ＝ ｎ ＋ １，ｎ ＋ ２，…，２ｎ （１７）
　 　 ３）确定 ＵＴ 变换的权值系数

Ｗ（ｍ）
０ ＝ λ

ｎ ＋ λ

Ｗ（ｃ）
０ ＝ λ

ｎ ＋ λ
＋ １ － α２ ＋ β

Ｗ（ｍ）
ｉ ＝ Ｗ（ｃ）

ｉ ＝ １
２（ｎ ＋ λ）

，ｉ ＝ １，２，…，２ｎ （１８）

·６０６·
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　 　 ４） 根据算出来的 ｓｉｇｍａ 样本点，计算 ｋ 时刻的

一步预测模型值
χ∗（ ｉ）

ｋ ／ ｋ－１ ＝ ｆ［􀭴χ（ ｉ）
ｋ－１］， ｉ ＝ ０，１，２，…，２ｎ

Ｘｋ ／ ｋ－１ ＝ ∑
２ｎ

ｉ ＝ ０
Ｗ（ｍ）

ｉ χ∗（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１

Ｐｋ ／ ｋ－１ ＝ ∑
２ｎ

０
Ｗ（ｃ）

ｉ ［χ∗（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１ － Ｘｋ ／ ｋ－１］·

　 ［χ∗（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１ － Ｘｋ ／ ｋ－１］ Ｔ ＋ Ｑｋ （１９）

　 　 ５） 计算 ｋ 时刻的一步预测样本点
􀭹χ（０）

ｋ ／ ｋ－１ ＝ Ｘｋ ／ ｋ－１

􀭹χ（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１ ＝ Ｘｋ ／ ｋ－１ ＋ （ （ｎ ＋ λ）Ｐｋ ／ ｋ－１ ） （ ｉ）

ｉ ＝ １，２，…，ｎ
􀭹χ（ ｉ）

ｋ ／ ｋ－１ ＝ Ｘｋ ／ ｋ－１ － （ （ｎ ＋ λ）Ｐｋ ／ ｋ－１ ） （ ｉ）

ｉ ＝ ｎ ＋ １，ｎ ＋ ２，…，２ｎ （２０）
　 　 ６） 计算方差矩阵 Ｐ（ＸＺ） ｋ ／ ｋ－１

，Ｐ（ＺＺ） ｋ ／ ｋ－１

Ｐ（ＸＺ） ｋ ／ ｋ－１
＝ ∑

２ｎ

ｉ ＝ ０
Ｗ（ｃ）

ｉ ［􀭹χ（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１ － Ｘｋ ／ ｋ－１］［Ｚ（ ｉ）

ｋ ／ ｋ－１ － Ｚｋ ／ ｋ－１］ Ｔ

（２１）

Ｐ（ＸＸ） ｋ ／ ｋ－１
＝ ∑

２ｎ

ｉ ＝ ０
Ｗ（ｃ）

ｉ ［􀭹χ（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１ － Ｘｋ ／ ｋ－１］［􀭹χ（ ｉ）

ｋ ／ ｋ－１ － Ｘｋ ／ ｋ－１］ Ｔ

（２２）
式中，有

Ｚ（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１ ＝ ｈ（􀭹χ（ ｉ）

ｋ ／ ｋ－１），ｉ ＝ ０，１，２，…，２ｎ （２３）

Ｚｋ ／ ｋ－１ ＝ ∑
２ｎ

ｉ ＝ ０
Ｗ（ｍ）

ｉ Ｚ（ ｉ）
ｋ ／ ｋ－１ （２４）

　 　 ７） 计算滤波增益矩阵和滤波值更新

Ｋｋ ＝ Ｐ（ＸＺ） ｋ ／ ｋ－１
Ｐ －１

（ＺＺ） ｋ ／ ｋ－１

Ｘｋ ＝ Ｘｋ ／ ｋ－１ ＋ Ｋｋ［Ｚｋ － Ｚｋ ／ ｋ－１］

Ｐｋ ＝ Ｐｋ ／ ｋ－１ － ＫｋＰ（ＺＺ） ｋ ／ ｋ－１
ＫＴ

ｋ （２５）
式中： α 为很小的正数，取值范围为 １０ －４ ≤ α ≤１；β
取值和状态量 Ｘ 的分布形式有关，对于高斯正态分

布的状态量，β ＝ ２ 为最优值。

３　 仿真验证

根据第 ２ 小节设计的 Ｋａｌｍａｎ 滤波器，采用

ＭＡＴＬＡＢ 编写程序，进行仿真验证。 本次数学仿真

是针对带有目标位置装订误差和导航系统测量误差

的情况，在地理坐标系中，实际目标的位置为（０，
２．５，０）ｍ，目标位置坐标测量误差为（１００，５０，６０）ｍ，
因此，弹载计算机利用导航信息进行制导指令解算

时所采用的虚拟目标位置在地理坐标系中的坐标为

（１００，５２．５，６０）ｍ。 信号测量周期为 ５０ ｍｓ。 为了与

ＵＫＦ 形成对比，本文还进行了 ＥＫＦ 和 ＣＫＦ（ｃｕｂａｔｕｒｅ
Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ 容积卡尔曼滤波）的仿真，并分析比较

３ 种滤波方法的结果。 仿真结果：
从以上结果可以看出，ＵＫＦ、ＥＫＦ 和 ＣＫＦ 滤波

后的视线角信息和真实值非常接近，可以应用于旋

转弹的控制制导，证明了本文提出的基于无迹卡尔

曼滤波的视线角估计算法有效性。
从图 ３、图 ５ 和图 ６ 可以看出，ＥＫＦ 在 ３ 种方法

中的滤波误差最大。 ＵＫＦ 相较于目前公认滤波效

果较好的 ＣＫＦ 方法，ＵＫＦ 在真实值附近的散布更

小。 在图 ４ 中，ＣＫＦ 滤波值相较于 ＵＫＦ 更接近真实

值。 综合图 ３ 至 ６ 来看，ＵＫＦ 的滤波效果最好。

图 ３　 视线高低角滤波结果

　 　 　 　 图 ４　 视线高低角速度滤波结果　 　 　 　 图 ５　 视线方位角滤波结果 图 ６　 视线方位角速度滤波结果
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　 　 ＵＫＦ、ＥＫＦ 和 ＣＫＦ 滤波产生的滤波值与真实值

误差均方根误差如表 １ 所示。
表 １　 ＵＫＦ、ＥＫＦ 和 ＣＫＦ 滤波产生的滤波值与真实

值误差均方根误差

参数 ＵＫＦ ＥＫＦ ＣＫＦ

视线高低角 ／ ｒａｄ ０．００１ ９ ０．００３ ５ ０．００２ ７

视线高低角速率 ／ （ ｒａｄ·ｓ－１） ０．００３ ５ ０．００４ ６ ０．００３ ６

视线方位角 ／ ｒａｄ ０．００１ ５ ０．００４ ９ ０．００２ ８

视线方位角速率 ／ （ ｒａｄ·ｓ－１） ０．００１ ９ ０．００５ ８ ０．００２ ５

计算总时间 ／ ｓ ６．２８ ０．９３ ６．５６

从表 １ 来看，单纯考虑 ＵＫＦ、ＥＫＦ 和 ＣＫＦ 这 ３
种滤波算法的解算误差，三者对旋转弹的视线角速

度估计效果比较接近。 使用 ＵＫＦ 所获得的滤波值，
其均方根误差均小于表 １ 中 ＵＫＦ、ＥＫＦ 和 ＣＫＦ 滤波

产生的滤波值与真实值误差均方根误差 ＥＫＦ 和

ＣＫＦ 滤波值，ＵＫＦ 算法的误差更小。 但是由于 ＵＫＦ
需要计算多个样本点，所消耗的计算资源更大。

４　 结　 论

本文介绍了基于无迹卡尔曼滤波的旋转弹视线

角信息估计方法，该方法能够解决视线角信息与弹

体姿态信息的耦合问题，以及旋转弹的自旋所造成

的俯仰角和偏航角耦合问题，并且采用无迹卡尔曼

滤波方法估计出了有用的惯性视线角信息。 仿真结

果表明，该方法估计出来的惯性视线角信息与真实

值接近，满足制导所需精度。 从理论来看，ＵＫＦ 更

适于解决非线性系统滤波问题。 ＵＫＦ 未采用 ＥＫＦ
对非线性函数进行线性化的方法，以 ＵＴ 变换的方

法来处理均值和协方差的非线性传递，然后用确定

性采样的方法来逼近状态的后验概率密度。 因此，
ＵＫＦ 没有忽略非线性函数的高阶项，相较于 ＥＫＦ，
ＵＫＦ 对于非线性系统的计算精度更高。 相较于

ＣＫＦ，主要区别在于样本点的计算方式不同，当状态

方程的维数较高时， ＣＫＦ 的滤波结果精度高于

ＵＫＦ。 而在本文中，明显可以看到 ＵＫＦ 的滤波精度

高于 ＣＫＦ，计算时间也略低于 ＣＫＦ。 因此，在本文

旋转弹视线角信息估计方面，ＵＫＦ 更适用。
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