
第 29卷第 1期
2012年 1月

控 制 理 论 与 应 用
Control Theory & Applications

Vol. 29 No. 1
Jan. 2012

信信信标标标模模模式式式机机机动动动目目目标标标跟跟跟踪踪踪数数数据据据实实实时时时处处处理理理

文文文章章章编编编号号号: 1000−8152(2012)01−0059−05

商临峰1,2, 邢科义1, 甘友谊2

(1. 西安交通大学系统工程研究所机械制造系统工程国家重点实验室,陕西西安 710049;

2. 太原卫星发射中心试验技术部,山西太原 030027)

摘要:信标模式下的机动目标测速数据存在较大时变系统误差,导致目标飞行弹道解算精度降低. 针对此问题,
本文通过增加表征系统误差的分量项,对机动目标运动模型的状态向量扩维,并将系统误差引入到测量方程中,提
出一种弹道估计新算法. 利用无迹卡尔曼滤波计算跟踪目标的轨迹,同时估计系统误差. 仿真试验表明,该方法无
论在应答或信标模式下都可以解算出满足精度要求的弹道.
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Abstract: When tracking the maneuvering target in beacon-mode, the accuracy of track estimation is always deteriorated
by the system error in beacon-mode measurements. To deal with this problem, a novel method for estimating the target
trajectory is proposed by augmenting the state vector with a system error element in target moving model, and adding this
system error factor to the measurements equation. An Unscented Kalman filter is employed for estimating the system error
and track the target. Simulation results show that the presented method can track the target with desired accuracy either in
beacon-mode or in response mode.
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1 引引引言言言(Introduction)
在火箭飞行试验中,连续波测速雷达是地面测控

网中高精度测量设备, 按其箭载合作目标类型分两
种测量模式,分别为应答模式和信标模式. 在应答模
式下, 箭载合作目标锁定地面站发送的上行频率后
转发下行频率,地面频标源具有较高精度,测速雷达
获取上行站到目标再到下行站的距离和变化率精度

就较高,因此测速雷达传统上采用应答模式,并有成
熟的弹道解算方法[1−3]. 应答模式缺点是测速雷达
能否获得测量数据完全依赖于箭载合作目标能否锁

定上行频率.当目标飞行过程中因火焰干扰等原因
应答机接收不到上行频率,地面多个接收站会同时
失去跟踪数据. 为了减少测量数据出现完全缺失的
情况,新型合作目标增加了信标测量模式,在合作目
标失锁上行信号后,自动转为信标模式,再次锁定上
行信号时再恢复应答模式. 在信标模式下,弹载合作
目标采用自带晶振作为频标源,自主发送下行频率,

避免了多个测站同时丢失测量信号的情况. 信标模
式的不足是自带晶振精度低于地面频标源, 下行信
号会在设定频率上发生一定程度的飘移, 与多普勒
频移叠加在一起, 导致了地面测量到的距离变化率
中引入了较大系统误差, 传统抑制随机误差有效的
平滑滤波方法失效,弹道解算精度显著下降. 如何有
效处理这种情况,各种文献中鲜有报道,必须展开新
的研究.

本文分析了信标测量数据中系统误差的统计特

征, 发现了在同一采样时刻多站信标数据中系统
误差的统计相似特征; 基于此特征, 将系统误差作
为一个待估状态加入到目标运动模型的状态向量

中, 在测量模型中借助多测元向量对其实现观测,
最后采用无迹卡尔曼滤波(UKF, unscented Kalman
filter)[4−5]方法在解算弹道的同时估计出了测元的系

统误差, 仿真结果表明, 本文所提出的方法是有效
的,无论是在应答模式下,还是信标模式下都能解算
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出满足精度要求的弹道.

2 信信信标标标数数数据据据误误误差差差分分分析析析(Beacon-mode data er-
ror analysis)
某次飞行试验中采用了新型箭载合作目标, 测

站接收到应答和信标两种模式数据. 但模式切换
时,数据处理软件不能同步收到状态标志,传统弹道
解算方法失效. 事后数据处理中, 利用数据时间曲
线中的台阶断点并结合遥测信息,可以对两种数据
详加区分,采用样条约束的EMBET(error model best
estimate of trajectory)方法[1]可解算出一定精度意义

下准确飞行弹道. 以此事后弹道为基准,反算测速雷
达在正常情况下应测量到的信标数据, 再与飞行试
验中实际收到的信标数据比对, 若对比残差均值的
绝对值大于测速数据随机误差的方差指标,则说明
该信标数据中存在着不可忽略的系统误差. 以两测
站接收的信标数据为例, 可知实战信标数据中存在
着均值约为88 m/s、方差约为0.15 m/s的系统误差,并
有随时间变大趋势,速度残差曲线如图1−2所示.

图 1 测站1信标数据系统误差
Fig. 1 System error of beacon-mode measurements

in Sensor 1

图 2 测站2信标数据系统误差
Fig. 2 System error of beacon-mode measurements

in Sensor 2

为对比两站间信标数据系统误差之间统计特征

相似度,将这两站数据与基准的对比残差再做差对

比,结果如图3所示. 两站信标数据系统误差对比残
差均值约为 – 0.003 m/s、方差约为0.02 m/s, 小于测
量数据随机误差指标,可以认为两站信标数据在同
一采样时刻的系统误差在统计意义上是相同的. 任
取其他两站信标数据样本,进行相同试验,获得相似
结果,可知两两接收站系统误差对比残差都具有统
计等价性. 因此在系统误差建模时,可用一个状态变
量来代表在同一采样时刻的所有信标测量数据中的

系统误差,差异部分归并于测元的随机误差中. 考察
不同飞行试验中所获得的信标数据, 上述情况是相
同的,仅在不同飞行试验中存在较大差异.

图 3 信标模式下的测元系统误差的对比残差
Fig. 3 System error differences between beacon-mode

measurements

3 改改改进进进的的的目目目标标标状状状态态态估估估计计计模模模型型型(Improved tar-
get state estimation models)
机动目标跟踪是典型动态系统状态估计问题.处

理此类问题,通常要设计由目标运动模型和测量模
型所描述的跟踪滤波器对目标状态进行估计.为了
有效处理信标数据系统误差和应对信标和应答两种

数据可能交替出现的情况, 对目标的“当前”运动
模型[6−7]和测量模型进行了改进.

3.1 状状状态态态扩扩扩维维维的的的目目目标标标运运运动动动模模模型型型(Target moving
model with augmented state)
依据火箭运动特点,在一、二、三各级飞行段,发

射坐标系下X, Y, Z各方向的目标运动加速度变化

相对缓慢,仅在一级脱落、二级点火等级间分离时刻
发生较大机动. 对火箭各方向运动建模可采用“当
前”模型. 设目标运动状态的向量形式为

Xk = [xk ẋk ẍk yk ẏk ÿk zk żk z̈k]T, (1)

向量各分量表示发射坐标系下目标在X, Y, Z方向

的位置、速度和加速度, k是采样周期或弹道解算周

期序号.为了在线估计信标数据中系统误差的大小,
对目标状态扩维,将信标数据中的系统误差δ扩充为

状态向量的一个分量,即

Xk = [xk ẋk ẍk yk ẏk ÿk zk żk z̈k δk]T. (2)
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若将目标运动方程表示为

Xk+1|k = ΦXk + Uāk + Wk, (3)

则此时状态转移矩阵扩充为

Φ =




A1 0
A2

A3

0 1


 , (4)

其中:

Ai =




1 T
1
α2

(−1 + αT + e−αT )

0 1
1
α

(1− e−αT )

0 0 e−αT


 , i = 1, 2, 3,

A1, A2, A3分别是飞行弹道在X, Y, Z 3个方向的定
位、速度和加速度的状态转移矩阵. 基于火箭3个方
向的运动加速度,在级间段缓变和级间分离突变的
机动特征相似,本文对3个方向进行相同建模并且采
用相同的机动参数α. 当前加速度匹配系数矩阵扩
充为

U =




U1 0
U2

U3

0 1


 , (5)

Ui =




1
α

(−T +
αT 2

2
+

1−e−αT

α
)

T − 1
α

(1− e−αT )

1− e−αT




, i=1, 2, 3,

U1, U2, U3分别是飞行弹道X, Y, Z 3个方向的当前
加速度输入匹配矩阵, āk是当前平均加速度向

量, 如式(6)所示, 它由3个方向的当前加速度估计
ˆ̈xk, ˆ̈yk, ˆ̈zk和一个0值分量构成, 其中0值分量用来匹
配状态向量中信标数据系统误差分量δk.

āk = [ ā1,k ā2,k ā3,k 0]T = [ ¯̈xk
¯̈yk

¯̈zk 0]T. (6)

式(3)中的Wk是10维0均值的模型误差向量, 其
方差为

Qk =




Q1,k 0
Q2,k

Q3,k

0 1


 , (7)

Qi,k = 2ασ2
i,k




q11 q12 q13

q21 q22 q23

q31 q32 q33


 , i = 1, 2, 3,

其中: qi,j, i, j = 1, 2, 3, 计算方法可参阅文献[7];
σ2

1,k, σ
2
2,k, σ

2
3,k分别代表第k采样周期X, Y, Z 3个方

向加速度的方差,其值需要根据输入加速均值āi,k进

行调整,计算方法如下:

σ2
i,k =





4− π

π
(ai,max − āi,k)2, āi,k > 0,

4− π

π
(ai,−max − āi,k)2, āi,k < 0,

(8)

其中: i = 1, 2, 3,代表X, Y, Z 3个方向; αi,max是i方

向的正向最大加速度, αi,−max是i方向的负向最大

加速度,这些值可从飞行目标的理论飞行弹道中事
前获得. 式(8)和(6)中āi,k无法由地面雷达观测,只能
通过在线加速度估计获得; X, Y, Z 3个方向估计方
法相同.一种方法是假设下一周期的输入平均加速
度就是当前估计出的加速度即āk+1 = âk;文献[6]中
提出的另一种估计方法是

āk+1 = e−αT âk + (1− e−αT )āk. (9)

使用任何一种不影响仿真结论,本文采用的是前者.
α是机动参数,从实际飞行情况可知,跟踪目标仅在
级间分离时机动明显,其他时间加速度变化缓慢,机
动参数α可设置为较小的数. 在本文的仿真试验中,
仿真结论受α值影响较小, α可选取为0.01. T是数据

的采样周期,可取为0.05 s.

3.2 双双双模模模通通通用用用的的的组组组网网网测测测量量量模模模型型型(General netted
measuring model in both beacon-and response-
modes)
下面建立一种在信标测量模式和应答测量模

式下都有效的测量模型. 设观测设备由N个测速

站构成, 在严格时间配准后, N个测速数据Ṙi, i =
1, · · · , N,构成测量向量:

Zk = [Ṙ1,k Ṙ2,k · · · ṘN,k ]T, (10)

其中Ṙi,k(i = 1, · · · , N)分别为第i个测站在第k个

采样周期获得的目标到测站的距离变化率.其计算
表达式为

Ṙi,k = li,kẋ + mi,kẏ + ni,kż + εi,k, (11)

i = 1, · · · , N, εi,k是假设为正态0均值的测量模型
的加性噪声; li,k,mi,k, ni,k表示目标到地面测站接

收机天线的方向余弦,分别为

li,k =
xk − xoi

Ri,k

, (12a)

mi,k =
yk − yoi

Ri,k

, (12b)

ni,k =
zk − zoi

Ri,k

, (12c)

其中: xk, yk, zk为目标在发射坐标系下的坐标,
xoi, yoi, zoi为第i个测站接收机天线在发射坐标系

下的坐标, Ri,k为目标到接收机天线的距离,即

Ri,k = [(xk − xoi)2 + (yk − yoi)2 + (zk − zoi)2]
1
2 .

(13)
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考虑信标数据中存在的系统误差,将量测方程改
写为

Ṙ′
i,k = li,kẋ + mi,kẏ + ni,kż + δk + εi,k,

i = 1, · · · , N. (14)

由2节的分析可知, 所有测站在同一采样时刻
信标数据的系统误差之间仅存在一个0均值和0.02
m/s方差的差别, 将此差别与原测量模型误差统一
用εi,k代表,则各测站系统误差可以用同一个系统误
差变量δk来代表而与测站序号i无关.

将多套测速雷达测量结果联立,量测方程可建立
为



Ṙ′
1,k = l1,kẋk + m1,kẏk + n1,kżk + δk + ε1,k,

Ṙ′
2,k = l2,kẋk + m2,kẏk + n2,kżk + δk + ε2,k,

...

Ṙ′
N,k = lN,kẋk + mN,kẏk + nN,kżk + δk + εN,k,

(15)

简写为

Zk = H(Xk) + Vk,

其中: Vk = [ε1,k ε2,k · · · εN,k]T, εi,k是第i站服从

的N(0, 0.032)的测量误差.

考察实时飞行过程中当信标数据转变为应答数

据的情况. 已知应答模式的测量方程是

Ṡi,k =Ṙi,k,u+Ṙi,k,d+εi,k, i=1, · · · , N, (16)

其中: Ṙi,k,u为上行站到目标的距离变化率, Ṙi,k,d为

目标到接收站的下行距离变化率.因信标数据也是
目标到接收站的下行距离变化率,因此式(14)可改写
为

Ṙ′
i,k = Ṙi,k,d + δk + εi,k, i = 1, · · · , N. (17)

对比式(16)与式(17), 若令 Ṙ′
i,k = Ṡi,k, 则 δk与

Ṙi,k,u的差是服从N(0, 0.032)的随机变量. 即当以
式(15)为测量方程处理信标数据时, 若合作目标突
然锁定上行型号,测量向量中信标数据全都转变为
同一上行站激发的应答数据, 则待估系统误差δk的

物理意义就转变为对上行距离变化率的估计,在此
意义下并不影响测量方程的合理性, 滤波器依然可
以正常输出弹道估计.基于上述运动模型和测量模
型, 采用无迹卡尔曼滤波对目标弹道和信标数据的
系统误差进行估计.

4 仿仿仿真真真结结结果果果分分分析析析(Simulation results analysis)
主要待估参数是弹道定位和速度6个分量和信

标数据系统误差1个分量, 需要在设计理论弹道的
地面投影两侧设置N(> 7)台测速站进行仿真. 为
保障N台测速雷达形成良性测量几何,各测速站应
布设于从发射首区到航区上千公里的广泛区域.因

地形影响,假设目标起飞50 s后，才有7台以上测速
雷达可同时获得有效测量数据, 因此仿真时间段设
为50 s到300 s. 仿真的测速数据由此时间段的理论
弹道反算到测站, 并加入N(0, 0.032)的随机误差后
获得. 为验证新方法的有效性,设计4项代表性试验.

试试试验验验 1 采用原方法, 以式(11)多站联立作为测
量方程,在反算测速数据中加入δ = 5 m/s常值系统
误差作为试验信标数据.

试试试验验验 2 利用改进的状态估计模型, 以式(15)作
为测量方程,在反算测速数据中加入220 m/s的常值
系统误差作为试验信标数据.

试试试验验验 3 试验数据改为在反算测速数据中加

入式(18)所示的线性频漂系统误差, 其他条件与试
验2相同.

试试试验验验 4 试验数据改为在反算测速数据中加入

式(19)所示的非线性频漂系统误差, 其他条件与试
验2相同.

δ = (88 + ε)t0.05 + 0.01t, (18)

其中ε是服从标准分布的随机变量. 该系统误差曲线
如图4所示, 方差为3.65 m/s, 均值为115.12 m/s, 具有
随机的非线性漂移趋势, 特征与实测信标数据中系
统误差特征相似.

δ = 0.1× t + 220. (19)

图 4 仿真信标数据系统误差

Fig. 4 Simulated system error in beacon-mode measurements

使用无迹卡尔曼滤波对这4种试验数据分别进行
弹道解算, 滤波器初值设计为准确弹道加入50 m定
位误差, 1 m/s速度误差. 试验2到试验4中,信标数据
系统误差估计量的状态初值设为0. 对上述试验的弹
道解算结果与理论弹道进行做差对比, 残差均值与
方差分别见表1和表2. 表1, 2中: δx, δy, δz代表估计

弹道与理论弹道的定位差异,单位是m; δẋ, δẏ, δż代

表估计弹道与理论弹道的速度差异, 单位是m/s;
δe代表估计出的系统误差与仿真的系统误差之间的

差异, 单位是m/s, 因在试验1中无意义, 表的相应项
中用nan代表.
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从表1−2可以看出,传统方法受信标数据中的系
统误差影响较大, 试验1虽然仅在信标数据中加入
5 m/s的系统误差,弹道解算精度已下降一个量级以
上,超出有效弹道精度范围,对于实战信标数据中高
达均值88 m/s以上的系统误差, 传统弹道解算方法
不可用;与之对比试验2−4结果表明,新方法弹道处
理精度明显提高, 在信标数据中加入常值、线性变
化、弱非线性变化趋势的系统误差, 滤波器都可以
有效的估计出满足精度要求的弹道. 其中信标数据
中包含常值和线性变化系统误差的弹道解算精度相

当, 包含非线性变化系统误差的弹道解算精度略有
下降,随着非线性程度增加,弹道解算精度和系统误
差的估计精度有继续下降趋势. 系统误差估计值与
仿真值之间的残差曲线如图5所示.

表 1 数据残差的均值
Table 1 Difference mean value

试验 δx δy δz δẋ δẏ δż δe

1 287.9 401.4 396.7 4.84 9.14 0.62 nan
2 – 0.84 – 0.37 – 0.15 – 0.01 0.05 – 0.00 – 0.01
3 – 0.85 – 0.22 0.01 – 0.01 0.05 – 0.00 – 0.02
4 – 0.47 2.49 – 1.74 0.01 0.12 0.01 0.02

表 2 数据残差的方差
Table 2 Difference standard variance

试验 δx δy δz δẋ δẏ δż δe

1 – 78.2 – 554 184.5 2.05 8.12 0.65 nan
2 1.00 1.84 0.22 0.14 0.30 0.04 0.19
3 1.04 1.87 0.28 0.15 0.30 0.04 0.19
4 3.72 14.23 10.12 0.63 1.11 0.48 0.70

图 5 仿真信标数据系统误差和在线估计的对比残差
Fig. 5 Difference of simulated system error in beacon-mode

measurements and its online estimation

5 结结结论论论(Conclusion)
信标模式下,各测站数据时间精确配准后系统误

差统计特征相同.采用本文设计的信标数据实时处
理方法, 仅需在目标运动模型中增加一个状态量表
征频漂误差,同时加入到测量方程中,采用无迹卡尔
曼滤波方法就可以在线估计出频漂误差的大小, 并
解出满足精度要求的弹道; 在信标模式转为应答模
式时, 对频漂误差的估计转变为对上行距离变化率
的估计,新方法依然可解出满足精度要求的弹道.
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