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无滚转控制导弹跟踪部位布设位置优化
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摘要:在无滚转控制导弹试验工程背景下ꎬ以多波束雷达测量体系为例ꎬ提出一种导弹跟踪部位布设位置优化方

案ꎬ用于提高无滚转控制导弹跟踪部位不一致修正精度ꎮ 首先ꎬ通过外测数据获取跟踪部位信息ꎬ利用光学设备或

遥测设备等测量数据解算出导弹惯导平台中心位置参数ꎬ并以此为基准计算出跟踪部位修正量ꎻ其次ꎬ运用误差传

播原理ꎬ分析无滚转控制导弹跟踪部位不一致修正误差ꎬ提出了通过布设两个跟踪部位来提高无滚转控制导弹跟

踪部位不一致修正精度的方法ꎻ然后ꎬ借助三角函数变换分离无滚转控制导弹对跟踪部位不一致修正精度的影响

因素ꎬ据此优化跟踪部位布设角度、距离来降低无滚转控制导弹对修正误差的贡献ꎮ 最后ꎬ以两个跟踪部位点布设

优化为例进行仿真验证ꎮ 结果表明:该文提出的跟踪部位点布设优化方案能够有效提高无滚转控制导弹背景下跟

踪部位不一致修正精度ꎬ优化方案有效ꎮ
关键词:无滚转控制ꎻ跟踪部位ꎻ误差传递ꎻ三角函数ꎻ精度分析
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　 　 无滚转控制导弹通常是通过俯仰偏航控制实现

制导任务ꎬ对于滚转回路只进行稳定ꎬ而不进行控

制ꎬ即为常采用的自由滚转弹体设计[１－４]ꎮ 相比于

以稳定角速度自旋的有滚转控制导弹或者不产生自

旋的导弹ꎬ无滚转控制导弹在飞行过程中沿其弹体

纵轴方向做角速度不定的自旋运动ꎬ这样能够避免

加装滚控装置带来的系统复杂性[５]ꎬ大大增加了导

弹的有效载荷[６]ꎬ相关技术已在新型远程打击武器

中得到了应用ꎮ
正是由于无滚转控制导弹飞行过程中自由滚转

的弹体设计ꎬ外测设备在弹体上的跟踪部位也会随

之滚转ꎬ这对于外测设备跟踪部位不一致修正更具

有挑战性ꎮ 因此ꎬ优化弹体上的跟踪部位布设位置ꎬ
对减少跟踪部位不一致对测元修正量误差影响ꎬ提
高外测设备跟踪精度ꎬ获取更高精度的弹道数据ꎬ具
有重要意义ꎮ

近年来ꎬ有文献对导弹跟踪部位不一致修正进

行了研究ꎬ文献[７]利用捷联惯导系统的姿态参数

对待测目标跟踪部位进行修正ꎻ文献[８]利用待测

目标瞬时航行角及各修正部位的角度关系ꎬ提出角

度修正法和系统修正法ꎮ 这些方法能够在一定条件

下达到较高的修正精度ꎬ但都是针对待测目标在有

滚转控制下的跟踪部位修正ꎬ某种意义上属于“静
态”跟踪部位修正ꎮ 而对于无滚转控制导弹ꎬ弹体

本身的自旋运动会引起马格努斯效应和陀螺效

应[９]ꎬ而且只对滚转回路进行稳定ꎬ导致滚转角速

率不恒定ꎬ需要“动态”跟踪部位修正ꎬ一般需要布

设多个跟踪部位才能较准确反应出弹体的运动轨

迹ꎮ 因此ꎬ相比于有滚转控制导弹ꎬ无滚转控制导弹

靶场试验中不仅需要考虑跟踪部位不一致误差ꎬ还
需要考虑弹体上外测设备跟踪部位布设位置的优

化ꎬ以此来减少弹体自旋对测元修正量误差的影响ꎬ
提高“动态”跟踪部位不一致修正精度ꎮ

鉴于此ꎬ本文在无滚转控制导弹试验工程背景

下ꎬ以多波束雷达测量体系为例ꎬ提出了一种跟踪部

位布设位置优化方案ꎬ用于提高导弹跟踪部位不一

致修正精度ꎮ 首先介绍跟踪部位不一致修正方法ꎬ
推导出测元修正量误差上界ꎬ而后通过跟踪部位布

设位置的设计优化ꎬ来减小无滚转控制导弹中弹体

自旋对修正量精度的影响ꎬ降低修正量误差上界的

同时ꎬ提高跟踪部位不一致修正精度ꎮ 最后采用仿

真实验方法ꎬ验证了跟踪部位布设位置优化方案可

以减少无滚转控制导弹对测量修正精度的影响ꎬ能

够提高测元精度ꎮ

１　 跟踪部位修正方法

导弹跟踪部位不一致是将各个外测设备的跟踪

部位统一修正至同一坐标系下同一位置ꎬ以便消除因

外测设备跟踪部位不一致导致的系统误差[１２]ꎮ 本文

采取的修正方法是在测量坐标系下ꎬ利用卫星导航等

遥测数据推导出粗略轨迹参数[１３]ꎬ而后计算出跟踪

部位相对惯导平台中心的测距元、测速元修正量ꎬ最
后在实际测量值基础上补偿修正量ꎬ从而实现跟踪部

位不一致修正[１４－１６]ꎮ 下文先介绍导弹跟踪部位修正

中各个坐标系的定义ꎬ然后分别给出多波束雷达测量

体系下基于测距、测速的跟踪部位修正方法ꎮ
１.１　 坐标系定义

①弹体坐标系ꎮ 坐标系原点 Ｏ 为导弹惯导平

台中心ꎻＯｘ 为导弹外壳对称轴ꎬ并指向飞行器的顶

端ꎬＯｙ 在导弹的主对称面内ꎬ且该平面在发射瞬间

与发射坐标系 Ｏｘｙ 平面重合ꎬＯｙ 垂直 ＯｘꎻＯｚ 垂直主

对称面ꎬ顺着发射方向看ꎬｚ 轴指向右方ꎬ坐标系为

右手系ꎬ如图 １ 所示ꎮ
②发射坐标系ꎮ 坐标系原点 Ｏ１ 与发射点 Ｏ 相

连ꎬＯ１ｘ１ 在发射点水平面内指向发射瞄准方向ꎬ
Ｏ１ｙ１ 垂直发射点水平面指向上方ꎬＯ１ｚ１ 与 Ｏ１ｘ１ｙ１ 垂

直ꎬ并与 Ｏ１ｘ１ꎬＯ１ｙ１ 构成右手坐标系ꎬ如图 １ 所示ꎮ

图 １　 坐标系示意图

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ ｄｉａｇｒａｍ

③测量坐标系ꎮ 测量坐标系也称站心坐标系ꎬ
是以测量设备的中心为坐标原点的坐标系ꎮ 主要分

为两种:一种是垂线测量坐标系 Ｏｑｘｑｙｑｚｑꎬ原点 Ｏｑ

通常为无线电测量设备接受天线回转中心ꎬＯｑｙｑ 与

点 Ｏｑ 的铅锤线重合ꎬ指向地球外ꎬＯｑｘｑ 在过 Ｏｑ 点

的水平面内ꎬ指向大地正北ꎬ三轴构成右手系ꎻ另一

种是法线测量坐标系 Ｏｎｘｎｙｎｚｎꎬ原点 Ｏｎ 为测量设备

接收天线的回转中心ꎬＯｎｙｎ 与 Ｏｎ 点的地球椭圆球

面的法线重合ꎬ指向椭球外ꎬＯｎｘｎ 在过 Ｏｎ 的地球椭

９２
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球面的切平面内ꎬ指向地球椭球正北极ꎬ三轴构成右

手系[１４]ꎮ 本文主要采用垂线测量坐标系ꎮ
１.２　 基于测距测元的跟踪部位修正方法

由于无滚转控制导弹对滚转回路只进行稳定而

不进行控制ꎬ导致弹体自旋的角速度不恒定ꎬ所以需

要多个外测设备的跟踪部位进行测量定位ꎮ 在弹体

坐标系中ꎬ考虑导弹跟踪效果及弹载实际工况ꎬ假设

在弹体上安装两个外测设备跟踪部位 Ａ１ꎬＡ２ꎬ其中

Ａ１ꎬＡ２ 距离弹体坐标系 ｘ 轴分别为 ｒ１ꎬｒ２ꎬ距离惯导

中心 Ｏ 距离为 Ｌ１ꎬＬ２ꎬ与弹体坐标系 ｙ 轴夹角分别

为 αꎬβꎬ则弹体不发生自旋情况下ꎬ静态的跟踪部位

Ａ１ꎬＡ２ 在弹体坐标系下的位置如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 弹体坐标系下弹体上跟踪部位示意图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｌｏｃａｔｉｏｎ
ｏｎ ｔｈｅ ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

为了修正跟踪部位测元ꎬ需要将各个跟踪部位

统一到测站坐标下进行分析ꎬ利用欧拉角及旋转矩

阵将弹体坐标系、发射坐标系逐步转化成测站坐

标系ꎮ
在弹体坐标系下ꎬ当弹体做无滚转控制运动时ꎬ

跟踪部位 Ａ１ꎬＡ２ 可表示为

Ａ１ ＝ (Ｌ１　 ｒ１ｃｏｓ(α ＋ ∫ω０ｄｔ)　 ｒ１ｓｉｎ(α ＋ ∫ω０ｄｔ))Ｔ

Ａ２ ＝ (Ｌ２　 ｒ２ｃｏｓ(β ＋ ∫ω０ｄｔ)　 ｒ２ｓｉｎ(β ＋ ∫ω０ｄｔ))Ｔ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１)
式中:ω０ 为弹体绕弹体坐标系 ｘ 轴自旋瞬时角

速率ꎮ
在发射坐标系下ꎬ令导弹惯导平台中心坐标为

Ｘ０ ＝ ( ｘ０ 　 ｙ０ 　 ｚ０ ) Ｔꎬ则利用欧拉角及方向余弦

阵[１３]ꎬ可以推导出跟踪部位 Ａ１ꎬＡ２ 在发射坐标系下

的位置:
ＸＡ１

＝Ｘ０＋Ｍ３(－φ)Ｍ２(－ψ)Ｍ１(－γ)Ａ１

ＸＡ２
＝Ｘ０＋Ｍ３(－φ)Ｍ２(－ψ)Ｍ１(－γ)Ａ２

{ (２)

Ｍ１(γ)＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓγ ｓｉｎγ
０ －ｓｉｎγ ｃｏｓγ

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

Ｍ２(ψ)＝
ｃｏｓψ ０ －ｓｉｎψ
０ １ ０

ｓｉｎψ ０ ｃｏｓψ

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

Ｍ３(φ)＝
ｃｏｓφ ｓｉｎφ ０
－ｓｉｎφ ｃｏｓφ ０
０ ０ １

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

(３)

式中:γ 为滚动角ꎬψ 为偏航角ꎬφ 为俯仰角ꎮ
在测站坐标系下ꎬ利用测站坐标系与发射坐标

系转化矩阵 Ｇ[８]ꎬ设 ＸＭ０
为惯导中心在测站坐标系

中的位置ꎬ则跟踪部位 Ａ１ꎬＡ２ 位置可表示为

ＸＭＡ１
＝ＸＭ０

＋Ｐ１

ＸＭＡ２
＝ＸＭ０

＋Ｐ２
{ (４)

Ｍ＝Ｍ３(－φ)Ｍ２(－ψ)Ｍ１(－γ)

Ｐ１ ＝ＧＭ (Ｌ１　 ｒ１ｃｏｓ(α ＋ ∫ω０ｄｔ)　 ｒ１ｓｉｎ(α ＋ ∫ω０ｄｔ))Ｔ

Ｐ２ ＝ＧＭ (Ｌ２　 ｒ２ｃｏｓ(β ＋ ∫ω０ｄｔ)　 ｒ２ｓｉｎ(β ＋ ∫ω０ｄｔ))Ｔ

惯导中心位置 ＸＭ０
＝ ( ｘＭ０

　 ｙＭ０
　 ｚＭ０

) Ｔ 距离信

息可表示为

Ｒ＝ ｘ２
Ｍ０
＋ｙ２

Ｍ０
＋ｚ２Ｍ０

＝‖ＸＭ０
‖ (５)

跟踪部位 Ａ１ꎬＡ２ 位置:ＸＭＡ１
＝ ( ｘＭＡ１

　 ｙＭＡ１
　 ｚＭＡ１

) Ｔꎬ
ＸＭＡ２

＝(ｘＭＡ２
　 ｙＭＡ２

　 ｚＭＡ２
) Ｔꎬ距离信息可表示为

ＲＭＡ１
＝ ｘ２

ＭＡ１
＋ｙ２

ＭＡ１
＋ｚ２ＭＡ１

＝‖ＸＭＡ１
‖

ＲＭＡ２
＝ ｘ２

ＭＡ２
＋ｙ２

ＭＡ２
＋ｚ２ＭＡ２

＝‖ＸＭＡ２
‖

{ (６)

可推导出测距跟踪部位修正量:
ΔＲ１ ＝‖ＸＭ０

‖－‖ＸＭＡ１
‖

ΔＲ２ ＝‖ＸＭ０
‖－‖ＸＭＡ２

‖{ (７)

１.３　 基于测速测元的跟踪部位修正方法

在测站坐标系中ꎬ式(４)两边关于时间求微分ꎬ
可得出跟踪部位 Ａ１ꎬＡ２ 的速度:

Ｘ̇ＭＡ１
＝ Ｘ̇Ｍ０

＋ｐ̇１＋ｑ̇１

Ｘ̇ＭＡ２
＝ Ｘ̇Ｍ０

＋ｐ̇２＋ｑ̇２
{ (８)

ｐ̇１ ＝ＡＡ１ꎬｐ̇２ ＝ＡＡ２ꎬｑ̇１ ＝ＢＢ１ꎬｑ̇２ ＝ＢＢ２

Ａ＝Ｇ[ φ̇Ｍ̇３(－φ)Ｍ２(－ψ)Ｍ１(－γ)＋

ψ̇Ｍ３(－φ)Ｍ̇２(－ψ)Ｍ１(－γ)＋

γ̇Ｍ３(－φ)Ｍ２(－ψ)Ｍ̇１(－γ)]
Ｂ＝ＧＭ３(－φ)Ｍ２(－ψ)Ｍ１(－γ)

０３
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Ｂ１＝ (０ － ｒ１ω０ｓｉｎ(α ＋ ∫ω０ｄｔ) ｒ１ω０ｃｏｓ(α ＋ ∫ω０ｄｔ))Ｔ

Ｂ２＝ (０ － ｒ２ω０ｓｉｎ(β ＋ ∫ω０ｄｔ) ｒ２ω０ｃｏｓ(β ＋ ∫ω０ｄｔ))Ｔ

由测站坐标系惯导平台中心的概略位置 ＸＭ０
＝

(ｘＭ０
　 ｙＭ０

　 ｚＭ０
) Ｔ 和速度 Ｘ̇Ｍ０

＝( ｘ̇Ｍ０
　 ｙ̇Ｍ０

　 ｚ̇Ｍ０
) Ｔꎬ可

计算出惯导平台中心相对测站的径向速度:

Ｒ̇＝
ｘ̇Ｍ０

ｘＭ０
＋ｙ̇Ｍ０

ｙＭ０
＋ｚ̇Ｍ０

ｚＭ０

ｘ２
Ｍ０
＋ｙ２

Ｍ０
＋ｚ２Ｍ０

＝
Ｘ̇Ｔ

Ｍ０
ＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

(９)

同理ꎬ根据测站坐标系下跟踪部位 Ａ１ 和 Ａ２ 的

位置和速度ꎬ可计算出惯导平台中心相对测站的径

向速度:

Ｒ̇ＭＡ１
＝
ｘ̇ＭＡ１

ｘＭＡ１
＋ｙ̇ＭＡ１

ｙＭＡ１
＋ｚ̇ＭＡ１

ｚＭＡ１

ｘ２
ＭＡ１

＋ｙ２
ＭＡ１

＋ｚ２ＭＡ１

＝
Ｘ̇Ｔ

ＭＡ１
ＸＭＡ１

‖ＸＭＡ１
‖

Ｒ̇ＭＡ２
＝
ｘ̇ＭＡ２

ｘＭＡ２
＋ｙ̇ＭＡ２

ｙＭＡ２
＋ｚ̇ＭＡ２

ｚＭＡ２

ｘ２
ＭＡ２

＋ｙ２
ＭＡ２

＋ｚ２ＭＡ２

＝
Ｘ̇Ｔ

ＭＡ２
ＸＭＡ２

‖ＸＭＡ２
‖

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(１０)
于是径向速度的跟踪部位修正量为

ΔＲ̇１ ＝ΔＲ̇１１＋ΔＲ̇１２

ΔＲ̇２ ＝ΔＲ̇２１＋ΔＲ̇２２
{ (１１)

ΔＲ̇１１ ＝ －
( ｐ̇１＋ｑ̇１) ＴＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

ΔＲ̇１２ ＝ Ｘ̇Ｍ０
＋ｐ̇１＋ｑ̇１( ) Ｔ ＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

－
ＸＭ０

＋ｐ１

‖ＸＭ０
＋ｐ１‖

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ΔＲ̇１２ ＝ －
ｐ̇２＋ｑ̇２( ) ＴＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

ΔＲ̇２２ ＝ Ｘ̇Ｍ０
＋ｐ̇２＋ｑ̇２( ) Ｔ ＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

－
ＸＭ０

＋ｐ２

‖ＸＭ０
＋ｐ２‖

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

(１２)

２　 跟踪部位布设位置优化

根据式(１０)和式(１２)可以看出ꎬ相比于有滚

转控制导弹跟踪部位不一致修正方法ꎬ无滚转控

制导弹跟踪部位修正量是含有弹体自旋角速率变

量的非线性函数ꎬ而且外测设备无法准确测量出

弹体自旋滚转的角速率ꎬ这就需要通过设计跟踪

部位距修正中心的距离和角度来减少因弹体自旋

对修正量的影响ꎬ进而提高修正精度ꎮ 下面分别

对测距、测速修正量进行分析ꎬ给出跟踪部位的最

优布设方案ꎮ

２.１　 基于测距测元的跟踪部位布设优化方案

首先针对测距修正量进行分析ꎬ对于式(７)ꎬ利
用误差传播原理可以推出:

∂ΔＲ１

∂Ｘ
ｄＸ ＝

ＸＴ
Ｍ０
ｄＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

－
(ＸＭ０

＋ｐ１) ＴｄＸＭ０

‖ＸＭ０
＋ｐ１‖

∂ΔＲ２

∂Ｘ
ｄＸ ＝

ＸＴ
Ｍ０
ｄＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

－
(ＸＭ０

＋ｐ２) ＴｄＸＭ０

‖ＸＭ０
＋ｐ２‖

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

(１３)

根据式(１３)ꎬ可以通过布设跟踪部位位置使得

修正量误差上界最小ꎬ来达到减少因弹体自旋对修

正量影响的目的ꎬ则目标函数为

Ｆｍ ＝ｓｕｐ{ ｜ ｄΔＲ１ ｜ ＋ ｜ ｄΔＲ２ ｜ } (１４)
将式(１４)代入具体参数进行分析:

Ｆｍ≤ ２
ＸＴ

Ｍ０
ｄＸＭ０

‖ＸＭ０
‖

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋Ｊ􀅰Ｈ

Ｊ＝ｍａｘ
(ＸＭ０

＋ｐ１) ＴｄＸＭ０

‖ＸＭ０
＋ｐ１‖

ꎬ
(ＸＭ０

＋ｐ２) ＴｄＸＭ０

‖ＸＭ０
＋ｐ２‖

{ }

Ｈ＝
(ＸＭ０

＋ｐ１) Ｔ

‖ＸＭ０
＋ｐ１‖

－２
ＸＴ

Ｍ０

‖ＸＭ０
‖

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

é

ë

ê
ê

　
(ＸＭ０

＋ｐ２) Ｔ

‖ＸＭ０
＋ｐ２‖

－２
ＸＴ

Ｍ０

‖ＸＭ０
‖

æ

è
ç

ö

ø
÷

ù

û

ú
ú
ｄＸＭ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

令:

Ｔ＝
(ＸＭ０

＋ｐ１) Ｔ

‖ＸＭ０
＋ｐ１‖

－２
ＸＴ

Ｍ０

‖ＸＭ０
‖

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

(ＸＭ０
＋ｐ２) Ｔ

‖ＸＭ０
＋ｐ２‖

－２
ＸＴ

Ｍ０

‖ＸＭ０
‖

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１５)

Ｔ 为减少修正误差的决策变量ꎮ 即在测站坐标系

下ꎬ通过缩小 Ｔꎬ就可以降低测距修正量误差的上

界ꎬ从而提高修正精度ꎮ 分析式(１５)几何意义:跟
踪部位 Ａ１ 和 Ａ２ 的方向向量 ｅ１ 和 ｅ２ꎬ分别与惯导平

台中心 Ｏ 的方向向量 ｅ０ 作差后再相加ꎬ如图 ３
所示ꎮ

由图 ３ 可知ꎬ式(１５)可转化为

Ｔ＝ ｅ′１＋ｅ′２＋ｅ″１＋ｅ″２
式中:ｅ′１ꎬｅ′２ꎬｅ″１ꎬｅ″２分别为跟踪部位 Ａ１ 和 Ａ２ 在弹体

径向方向上和垂直于径向方向上的投影ꎮ 因此ꎬ当
跟踪部位布设角度满足 α－β ＝ ±π 时ꎬ弹体上的 ２ 个

跟踪部位布设位置使测距修正量误差上界最小ꎬ修
正精度最高ꎬ即可通过布设跟踪部位位置来减小因

弹体自旋对测距修正量的影响ꎬ提高测距修正精度ꎮ

１３
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图 ３　 几何示意图

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ

布设位置方案 １ 　 跟踪部位布设角度满足
α－β＝ ±πꎬ根据式(４)和式(７)ꎬ布设距离 Ｌ１ꎬＬ２ꎬｒ１ꎬ
ｒ２ 应尽可能得小ꎬ此时测距修正量误差上界会相对

较小ꎬ测距修正精度相对最高ꎮ
２.２　 基于测速测元的跟踪部位布设优化方案

针对测速修正量进行分析ꎬ根据式(１２)ꎬ利用
误差传播原理可以推出:

ｄΔＲ̇１ ＝ｄΔＲ̇１１＋ｄΔＲ̇１２ ＝
∂ΔＲ̇１１

∂ＸＭ０

ｄＸＭ０
＋
∂ΔＲ̇１２

∂ＸＭ０

ｄＸＭ０

ｄΔＲ̇２ ＝ｄΔＲ̇２１＋ｄΔＲ̇２２ ＝
∂ΔＲ̇２１

∂ＸＭ０

ｄＸＭ０
＋
∂ΔＲ̇２２

∂ＸＭ０

ｄＸＭ０

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(１６)
根据式(１６)ꎬ可以通过布设跟踪部位位置使得

修正量误差上界最小ꎬ减小因弹体自旋对修正量的

影响ꎮ 目标函数为

Ｆ′ｍ ＝ｓｕｐ{ ｜ ｄΔＲ̇１ ｜ ＋ ｜ ｄΔＲ̇１ ｜ }
利用三角不等式对上式进行分析ꎬ可推导出:

ｓｕｐ( ｜ ｄΔＲ̇１ ｜ ＋ ｜ ｄΔＲ̇１ ｜ )≤Ｋ１＋Ｋ２＋Ｋ３＋Ｋ４＋Ｋ５＋Ｋ６

(１７)

Ｋ１ ＝
３(‖ｐ̇１＋ｑ̇１‖２

２＋‖ｄＸ‖２
２)

２‖ＸＭ０
‖２

Ｋ２ ＝
３(‖Ｘ̇Ｍ０

‖２
２＋‖ｐ̇１＋ｑ̇１‖２

２＋‖ｄＸ‖２
２)

２‖ＸＭ０
‖２

Ｋ３ ＝
３(‖Ｘ̇Ｍ０

‖２
２＋‖ｐ̇１＋ｑ̇１‖２

２＋‖ｄＸ‖２
２)

２‖ＸＭ０
‖２

Ｋ４ ＝
３(‖ｐ̇２＋ｑ̇２‖２

２＋‖ｄＸ‖２
２)

２‖ＸＭ０
‖２

Ｋ５ ＝
３(‖Ｘ̇Ｍ０

‖２
２＋‖ｐ̇２＋ｑ̇２‖２

２＋‖ｄＸ‖２
２)

２‖ＸＭ０
‖２

Ｋ６ ＝
３(‖Ｘ̇Ｍ０

‖２
２＋‖ｐ̇２＋ｑ̇２‖２

２＋‖ｄＸ‖２
２)

２‖ＸＭ０
‖２

式中:‖ｐ̇１ ＋ｑ̇１‖２
２和‖ｐ̇２ ＋ｑ̇２‖２

２包含跟踪部位布设位

置、弹体自旋角速率两种因素ꎬ即为基于测速测元的

跟踪部位布设优化方案的决策变量ꎮ 如果将上述两

种影响因素降到最低ꎬ就可通过优化跟踪部位布设位

置来减小弹体自旋角速率对修正量精度的影响ꎬ从而

提高修正精度ꎮ 其中‖ｐ̇１＋ｑ̇１‖２
２＋‖ｐ̇２＋ｑ̇２‖２

２物理意义

为通过跟踪部位布设优化ꎬ使得各个跟踪部位在测站

坐标系下速度和最小ꎮ 进一步将目标函数改成为

Ｆ̇ｍ ＝ｓｕｐ(‖ｐ̇１＋ｑ̇１‖２
２＋‖ｐ̇２＋ｑ̇２‖２

２) (１８)
代入具体参数ꎬ式(１８)可转化为

Ｆ̇ｍ≤Ｄ􀅰Ｓ＋２Ｄ􀅰Ｆ＋２( ｒ２１＋ｒ２２)ω０ (１９)
Ｓ＝Ｌ２

１＋Ｌ２
２＋ｒ２１＋ｒ２２

Ｄ＝ ｜ ψ̇ ｜ ＋ ｜ φ̇ ｜ ＋ ｜ γ̇ ｜

Ｆ＝ Ｌ１ｒ１ω ０[ｃｏｓ(α ＋ ∫ω ０ｄｔ) － ｓｉｎ(α ＋ ∫ω ０ｄｔ)] ＋

ｒ２１ω ０[ｃｏｓ２(α ＋ ∫ω ０ｄｔ) － ｓｉｎ２(α ＋ ∫ω ０ｄｔ)] ＋

Ｌ２ｒ２ω ０[ｃｏｓ(β ＋ ∫ω ０ｄｔ) － ｓｉｎ(β ＋ ∫ω ０ｄｔ)] ＋

ｒ２２ω ０[ｃｏｓ２(β ＋ ∫ω ０ｄｔ) － ｓｉｎ２(β ＋ ∫ω ０ｄｔ)]

式(１９)中第 １ 项和第 ３ 项可通过减小跟踪部位布

设位置的 Ｌ 和 ｒꎬ降低弹体自旋的角速率 ω０ 对修正精

度的影响ꎻ第 ２ 项可通过优化跟踪部位布设角度ꎬ降低

弹体自旋的角速率 ω０ 对修正精度的影响ꎬ令式(１９)中
第 ２ 项为 Ｕꎬ利用三角函数性质ꎬＵ 可化简ꎬ即:

Ｕ＝ ２Ｄ ２ｒ２１＋２ｒ２２ Ｌω０ｃｏｓ
π＋２α－２β

４
æ

è
ç

ö

ø
÷Ｗ (２０)

Ｗ＝Ｗ１ｃｏｓα１＋Ｗ２ｃｏｓα２

α１ ＝(－２θ－α－β－２ω０ ｔ) / ２
α２ ＝(π－２θ－α＋β＋２ω０ ｔ) / ２

Ｗ１ ＝ ｒ１ｃｏｓ(α ＋ ∫ω０ｄｔ) ＋ ｒ２ｓｉｎ(β ＋ ∫ω０ｄｔ) ＋ １

Ｗ２ ＝ ｒ１ｓｉｎ(α ＋ ∫ω０ｄｔ) ＋ ｒ２ｃｏｓ(β ＋ ∫ω０ｄｔ) ＋ １

式中:θ 定义为 ｃｏｓθ＝ ｒ１ / ｒ２１＋ｒ２２ ꎮ
布设位置方案 ２　 由式(１９)和式(２０)可知ꎬ当

ｃｏｓ((π＋２α－ ２β) / ４) ＝ ０ꎬ即 α－β ＝ π / ２ꎬ或 α－β ＝
－３π / ２ꎬＬ１ ＝Ｌ２ꎬｒ１ ＝ ｒ２ꎬ且 ｒ 和 Ｌ 尽可能小时ꎬ测速修

正量误差上界相对较小ꎬ测速修正量精度最高ꎮ
综上所述ꎬ优化跟踪部位布设位置可以有效减

小无滚转控制弹体运动对测元修正量的影响ꎮ 当采

２３
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取跟踪部位布设方案为 α－β ＝ ±πꎬ且 Ｌ 和 ｒ 尽可能

小ꎬ可降低测距修正量误差上界ꎬ提高测距修正精

度ꎻ当采取跟踪部位布设方案为 α－β ＝π / ２ꎬ或α－β＝
－３π / ２ꎬＬ１ ＝Ｌ２ꎬｒ１ ＝ ｒ２ꎬ且 Ｌ 和 ｒ 尽可能小时ꎬ可降低

测速修正量误差上界ꎬ提高测速修正量精度ꎮ 在实

际工程中ꎬ可根据试验目的对不同测元的精度要求ꎬ
选择相应的跟踪部位布设位置方案ꎬ提高相对应的

测元修正量精度ꎮ

３　 实验仿真分析

采用数值积分法模拟导弹运动轨迹方程ꎬ设弹体

自旋角速率随时间变化规律是振幅为[－６０(°) / ｓꎬ
６０(°) / ｓ] [１]的正弦波ꎬ以此模拟导弹做无滚转控制

运动ꎬ弹体自旋滚转的角速率和旋转角度随时间变

化如图 ４ 所示ꎮ
为验证跟踪部位布设位置对修正量精度的影

响ꎬ 在弹体坐标系下随机选取外测设备跟踪部位布

设位置为 Ａ１ ＝ (Ｌ１ 　 ｒ１ 　 α)＝ (３.５０　 ０.３０　 １００)ꎬ
Ａ２ ＝(Ｌ２ 　 ｒ２ 　 β)＝ (４　 ０.２５　 ２６０)ꎬ计算跟踪部位

Ａ１ 和 Ａ２ 的修正量随时间变化如图 ５ 所示ꎮ 测距

修正量最大可达 ３.６８８ ｍꎬ 测速修正量最大可达

１.０５９ ｍ / ｓꎮ 由此可见ꎬ外测数据的跟踪部位不

一致误差较大ꎬ为满足外测系统的精度指标要

求ꎬ必须对跟踪部位不一致误差予以修正ꎮ

图 ４　 自旋角速率和累积旋转角度随时间变化图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｇｒａｐｈｓ ｏｆ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｒａｔｅ ａｎｄ ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅ ｒｏｔａｔｉｏｎ
ａｎｇｌｅ ｖａｒｙｉｎｇ ｗｉｔｈ ｔｉｍｅ

图 ５　 跟踪部位 Ａ１ 和 Ａ２ 测距元、测速元修正量随时间变化图

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｔｉｍｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ａｎｄ ｓｐｅｅｄ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｌｅｍｅｎｔ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｐａｒｔｓ Ａ１ ａｎｄ Ａ２

　 　 采取同样的方法ꎬ根据工程实际在惯导中心位

置和速度信息上分别加入随机误差[－２００ ｍꎬ２００ ｍ]
和[－１０ ｍ / ｓꎬ１０ ｍ / ｓ]ꎬ模拟实际获得位置和速度信

息ꎬ根据式(９)和式(１７)ꎬ计算出测距元、测速元的

修正量误差结果ꎬ如图 ６ 所示ꎮ
对比图 ５ 和图 ６ 结果可以看出ꎬ在无滚转控制导

弹中ꎬ测距修正量误差绝对值最大值为 ４.３７×１０－４ ｍꎬ

测速修正量误差绝对值最大值为 ０.００１ ７２４ ９ ｍ / ｓꎮ
根据上述跟踪部位布设位置方案 １ 和方案 ２ꎬ更改

为 Ａ１ ＝(３.５０　 ０.２５　 ９０)ꎬＡ２ ＝(３.５０　 ０.２５　 ２７０)ꎬ
使其满足布设方案 １ 中 α－β ＝ ±π 跟踪部位布设角

度关系ꎬ以此验证方案 １ 的正确性ꎻ将原布设方案更

改为 Ａ１ ＝(３.５０　 ０.２５　 １３５)ꎬＡ２ ＝(３.５０　 ０.２５　 ２２５)ꎬ
使其满足 Ｌ１ ＝Ｌ２ꎬｒ１ ＝ ｒ２ꎬα－β＝π / ２ 或α－β＝－３π / ２ 的跟

３３
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踪部位布设方案ꎬ以此验证布设位置方案 ２ 的正确性ꎮ

图 ６　 测距元、测速元修正量误差随时间变化图

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｔｉｍｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｏｆ
ｄｉｓｔａｎｃｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｌｅｍｅｎｔ ａｎｄ ｓｐｅｅｄ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｌｅｍｅｎｔ

跟踪部位 Ａ１ 和 Ａ２ 的测距、测速修正量误差绝

对值如图 ７ 所示ꎮ 由图可知ꎬ测距修正量误差绝对

值最大值为 ２.２７×１０－４ ｍꎬ相对于原方案误差减小

４８.１％ꎻ径向速度修正量误差绝对值最大值为

０.００１ ３５５ ２ ｍ / ｓꎬ相对于原方案误差减小 ２１.４％ꎬ从结

果来看ꎬ优化后的跟踪部位布设方案可有效减小测元

修正量误差ꎬ能够提高测元修正精度ꎮ
采用遍历寻求最优解的方法ꎬ对比不同跟踪部位

布设方案ꎬ进一步验证结论的正确性、最优性ꎮ 控制

跟踪部位布设距离不变ꎬ即 Ｌꎬｒ 保持不变ꎬ调整布设

角度 α 和 βꎬ仿真结果如图 ８ 所示ꎮ 图 ８ 中ꎬ横坐标为

跟踪部位 Ａ１ 和 Ａ２ 布设角度差ꎬ纵坐标为测距元和测

速元误差的最大值ꎮ 当布设角度满足 α－β ＝ ±π 时ꎬ
测距修正量误差最小ꎬ修正精度最高ꎬ与布设位置方

案 １ 理论分析结论一致ꎻ当布设角度满足 α－β ＝π / ２
或 α－β＝ －３π / ２ 时ꎬ测速修正量误差最小ꎬ修正精度

最高ꎬ与布设位置方案 ２ 理论分析结论一致ꎮ
保持最优布设角度之间的关系不变ꎬ改变跟踪部

位布设距离ꎬ调整 Ｌ１ ＝Ｌ２ꎬｒ１ ＝ ｒ２ 的大小ꎬ得出测距元修

正量误差与布设距离之间的关系ꎬ见表 １ꎮ 由布设位置

方案 １ 可知ꎬ布设距离应满足 Ｌ 和 ｒ 尽可能小ꎬ此时测

距修正量误差上界最小ꎬ修正精度最高ꎻ由布设位置方

案 ２ 可知ꎬ布设距离应满足 Ｌ１ ＝Ｌ２ꎬｒ１ ＝ｒ２ꎬ且 Ｌ 和 ｒ 尽可

能小ꎬ此时测速修正量误差上界最小ꎬ精度最高ꎬ表 １
中数据验证了理论分析结果的正确性ꎮ

图 ７　 优化后的测距元、测速元误差随时间变化图

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｔｉｍｅ￣ｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｇｒａｐｈｓ ｏｆ ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ｒａｎｇｉｎｇ
ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒｓ

图 ８　 不同布设角度下测距元和测速元误差散点图

Ｆｉｇ􀆰 ８　 Ｓｃａｔｔｅｒ ｐｌｏｔ ｏｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒｓ ａｎｄ
ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ ａｎｇｌｅｓ

表 １　 测距元和测速元修正量误差与布设距离的关系

Ｔａｂｌｅ １　 Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｏｆ ｒａｎｇｅ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ
ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ａｎｄ ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ ｄｉｓｔａｎｃｅ

布设方案 测距修正量误差 / ｍ 测速修正量误差 / (ｍ􀅰ｓ－１)
Ｌ＝ ３.０ꎬｒ＝ ０.１５ ０.００４ ３１ ０.０１１ ０２
Ｌ＝ ３.５ꎬｒ＝ ０.２０ ０.００５ ０３ ０.０１４ ８０
Ｌ＝ ４.０ꎬｒ＝ ０.２５ ０.００５ ７４ ０.０１８ ５０
Ｌ＝ ４.５ꎬｒ＝ ０.３０ ０.００６ ４６ ０.０２２ ２０
Ｌ＝ ５.０ꎬｒ＝ ０.３５ ０.００７ １８ ０.０２５ ９０
Ｌ＝ ５.５ꎬｒ＝ ０.４０ ０.００７ ８９ ０.０２９ ６０
Ｌ＝ ６.０ꎬｒ＝ ０.４５ ０.００８ ６１ ０.０３３ ３０

４３
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　 　 综上所述ꎬ在布设方案选择上跟踪部位角度应

满足 α－β＝ ±πꎬ且 Ｌ 和 ｒ 尽可能小ꎬ这会降低测距元

修正量误差上界ꎬ提高测距修正精度ꎻ采取跟踪部位

布设角度为 α－β ＝π / ２ 或 α－β ＝ －３π / ２ꎬＬ１ ＝ Ｌ２ꎬｒ１ ＝
ｒ２ꎬ且 Ｌ 和 ｒ 尽可能小ꎬ会降低测速修正量误差上界ꎬ
提高测速修正量精度ꎮ 在实际工程试验中ꎬ因受跟

踪部位接受信号相互影响等外部因素影响ꎬ布设方

案应尽量优先满足方案 １ 和方案 ２ 中的布设角度 α
和 β 的关系ꎬ而后考虑布设距离 Ｌ 和 ｒ 的因素ꎮ

４　 结束语

本文提供了一种基于无滚转控制导弹飞行试验

背景下的外测设备跟踪部位布设方案ꎬ从不同跟踪

部位产生的修正量出发ꎬ利用误差传播原理ꎬ分析得

出:在无滚转控制下ꎬ通过跟踪部位布设位置优化可

减弱无滚转控制对测距、测速修正量误差的影响ꎬ从
而推导出最优的跟踪部位布设方案ꎬ进一步提升测

元精度ꎮ 数字仿真验证了无滚转控制导弹跟踪部位

布设优化方案的有效性、正确性ꎮ
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