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弹载主 ＩＮＳ与 ＳＡＲ天线 ＩＭＵ传递对准方法
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摘　要：本文以助推—滑翔导弹为研究对象，针对其飞行中、末段采用的ＩＮＳ／ＳＡＲ组合制导体制，建立了发
射点惯性系下惯导系统误差传播模型、观测模型，给出了弹载主ＩＮＳ和ＳＡＲ天线附加ＩＭＵ的传递对准方法，
并通过数学仿真验证了方法的有效性．
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　　ＩＮＳ／ＳＡＲ是一种可应用于导弹武器的高精
度组合导航系统，其特点有二：其一，ＳＡＲ可提供
绝对精度较高的水平位置信息和方位信息，对

ＩＮＳ的长时积累误差予以修正［１］；其二，利用主

ＩＮＳ所输出的导航信息，可对 ＳＡＲ实施天线的传
递对准和运动补偿［２］．其中，主ＩＮＳ和天线所附加
的小型ＩＭＵ之间的传递对准作为影响 ＳＡＲ成像
乃至ＩＮＳ／ＳＡＲ导航效果的关键问题，有必要加以
深入研究和分析．

助推—滑翔导弹上ＩＮＳ的力学编排和解算的
基准参考坐标系一般为发射点惯性坐标系，与传

统方式有所不同．故此，其传递对准模型在发射惯
性系下建立．

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统量测模型采用 ＳＡＲ
距离信息 ｒ→ｓ与相应的ＩＮＳ距离信息 ｒ

→
之差、ＳＡＲ

距离率 ｒ→
·

ｓ与ＩＮＳ估算的距离率 ｒ
→
·

之差，以及ＳＡＲ

所测方位角ψ和俯仰角θ作为观测量［３］．
ＳＡＲ实时图像中各分析窗口匹配后得到的

水平偏差和方向偏差，可采用极大似然比估计融

合为单一的偏差估计［４］，可对导航参数误差向量

中的天向失准角、纬度误差、经度误差 （表示为

ｕ、δＬ、δλ）构成观测．近年来，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合方
式已越来越得到重视，为多种应用方式如 ＩＮＳ／
ＳＡＲ／ＴＡＮ、ＩＮＳ／ＧＮＳＳ／ＳＡＲ等的核心模式．

在进行组合过程中，一般需要在 ＳＡＲ天线附
近安装小型捷联惯性测量单元（Ｓ／ＤＩＭＵ），以载
体高精度 ＩＮＳ信息对其实施传递对准，方可保证
ＳＡＲ在运动补偿后具有较高的图像分辨率，以提
高最终的导航精度．

本文将以助推—滑翔导弹为研究对象，建立

发射惯性系下惯导系统（包括主 ＩＮＳ和 Ｓ／Ｄ
ＩＭＵ）数学模型，研究ＩＮＳ与ＩＭＵ传递对准模型和
方法，并进行仿真验证和分析．

１　惯导系统数学模型
正如前面分析，弹载主 ＩＮＳ对 ＳＡＲ天线 ＩＭＵ



的对准，其本质为前者对后者的校准，是 ＳＡＲ天
线运动补偿所必经的环节．

ＳＡＲ信号的精确修正，要求有严格的运动补
偿子系统．ＳＡＲ天线性能的变化由安装在天线处
的小型ＩＭＵ予以监控，而捷联惯性测量单元对测
量对象的姿态变化有灵敏反应，易给出其在参考

坐标系中的变化量．主 ＩＮＳ用以对附加 ＩＭＵ进行
传递对准和定期修正，可消除 ＩＭＵ的积累误差．
在对准过程中，为了分析 ＳＡＲ的性能，更期望能
够准确获知的是相对漂移和安装偏差（即主 ＩＮＳ
和ＩＭＵ之间的漂移速率之差和安装角）产生的影
响［５］．故此主ＩＮＳ被认为是准确的，其导航坐标系
（此文中为发射惯性系）成为参考基准，建立惯导

误差传播模型如下．
１１　姿态失准角模型

在发射点惯性坐标系中，定义捷联惯导的计

算导航坐标系同真实导航坐标系间的误差角为姿

态失准角，记为

＝［ｘ ｙ ｚ］Ｔ．

姿态失准角误差方程为［６］

· ＝ＣｉｂΔω．
其中：Ｃｉｂ为载体坐标系到发射点惯性坐标系的转
换矩阵；Δω为角速度的测量误差，可视为陀螺漂
移误差，记作

Δωｂｎｂ ＝［εｘ εｙ εｚ］
Ｔ．

１２　速度误差传播模型
发射点惯性坐标系下捷联惯导系统的速度误

差传播模型为［７］

δＶ· ＝［×］Ｃｎｂｆｂ＋Ｃ
ｎ
ｂΔａ＋Ｇｅδｒ．

其中：［×］为 构成的反对称矩阵；ｆｂ为本体系
内测得的视加速度；Δａ为加速度计测量误差；δｒ
为位置误差；Ｇｅ为考虑Ｊ２项的地球引力模型时引
力扰动与位置误差间的系数矩阵．
１３　位置误差传播模型

位置误差由速度误差引起，位置误差传播方

程为

δｒ＝δＶ．

２　传递对准模型和方法
在传递对准过程中，由于存在主ＩＮＳ（主惯导）

和Ｓ／ＤＩＭＵ（以下简称为子惯导）两套惯性导航系
统，为便于说明问题，对相关符号进行重新定义，以

避免同研究单个惯导系统时的情况发生混淆．定
义主惯导所在的上面级体坐标系为ａ系；子惯导所
在的天线体坐标系为ｂ系；主惯导所模拟的导航坐
标系为ｎ系；子惯导所模拟的导航坐标系为ｎ′系．
定义子惯导相对于主惯导有安装误差，记为

ａ ＝［φａｘ　φａｙ　φａｚ］
Ｔ．

２１　状态模型的建立
根据上述定义和说明，由于失准角为小量，

主、子惯导分别采用的两套导航坐标系间的转换

关系为［８］

Ｃｎ′ｎ ＝Ｉ－［φ］
×．

　　基于上述分析可知在传递对准中，认为主惯
导无误差，并将主惯导的导航坐标系作为子惯导

的参考基准．因此，结合发射惯性系中的惯导系统
误差传播方程，选取传递对准的状态向量为

Ｘ＝［　δｒ　δＶ　Δω　Δａ　ａ］
Ｔ．

其中：δｒ、δＶ分别为子惯导相对于主惯导的位置和
速度误差；ａ为子惯导相对于主惯导的安装误
差；Δω、Δａ分别为子惯导的陀螺和加速度计测量
误差．

系统的状态方程可表示为

Ｘ＝ＡＸ＋ＢＷ．
其中：Ａ为系统状态矩阵；Ｂ为系统过程噪声驱动
矩阵；Ｗ为系统过程噪声向量．Ａ、Ｂ中各量由前文
惯导系统误差传播方程确定．
２２　观测模型的建立

“速度＋姿态”的传递对准匹配模式下，通过
观测主、子惯导的速度和姿态信息，对子惯导的误

差进行估计．根据坐标转换关系有
Ｃｎ′ｎ ＝Ｃ

ｎ′
ｂＣ

ｂ
ａＣ

ａ
ｎ．

其中Ｃａｎ、Ｃ
ｂ
ｎ′分别为主、子惯导捷联矩阵，Ｃ

ｂ
ａ为安

装矩阵，当安装误差为小量

Ｃｂａ ＝Ｉ－［ａ］
×．

其中［ａ］
×为ａ所构成的反对称矩阵．从而有
Ｃｎ′ｎ ＝Ｃ

ｎ′
ｂ（Ｉ－［ａ］

×）Ｃａｎ．
进而可得

Ｃｎ′ｂＣ
ａ
ｎ ＝Ｉ－［］

×＋Ｃｎ′ｂ［ａ］
×Ｃａｎ．

因此，取系统观测向量为

Ｚ＝［Ｖｘｓ－Ｖｘｍ Ｖｙｓ－Ｖｙｍ Ｖｚｓ－Ｖｚｍ … Ｃ（２，３） Ｃ（３，１） Ｃ（１，２）］Ｔ．

其中：Ｖｘｓ、Ｖｙｓ、Ｖｚｓ和Ｖｘｍ、Ｖｙｍ、Ｖｚｍ分别为主、子惯导
解算出的速度分量；Ｃ（１，２）、Ｃ（２，３）、Ｃ（３，１）为

根据主、子惯导的姿态信息通过 Ｃ＝Ｃｎ′ｂＣ
ａ
ｎ解算

的结果．则系统观测方程为
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Ｚ＝ＨＸ＋Ｖ．
其中：Ｈ为观测矩阵，矩阵元素根据前面公式得
到；Ｖ为观测误差噪声．

基于系统的状态方程和上述观测方程，通过

滤波估计算法可以在“速度 ＋姿态”匹配模式下
对失准角和安装角进行估计，并根据估计结果对

子惯导进行校正和装订处理，以提高子惯导补偿

时刻的精度．

３　基于模糊 Ｋａｌｍａｎ滤波器的传递
对准滤波方法

　　同常规 Ｋａｌｍａｎ滤波不同之处在于，使用模
糊逻辑产生修正矢量 珘Ｚ′ｋ，运用这一矢量通过如下
形式的状态估计公式来更新状态预测：

Ｘ^ｋ／ｋ ＝Ｘ^ｋ／ｋ－１＋Ｋｋ珘Ｚ
′
ｋ．

其中珘Ｚ′ｋ是等价于新息矢量珘Ｚｋ的修正矢量．下面将
给出 珘Ｚｋ的产生方法．

当在ｋ时刻存在多个传感器对同一导航参数
矢量进行组合测量时，需要对某个传感器的数据

有效性进行度量．模糊有效性度量把某组测量数
据的有效性都给予１个１～０之间的数．

定义第 ｉ个传感器数据的有效性度量为
βｖａｌｉｄ，ｉ，与该传感器测量数据对应的新息矢量的欧
氏范数成反比，新息矢量的欧氏范数为

‖珘Ｚｋ，ｉ‖ ＝ ∑
ｍ

ｊ＝１
［Ｚｋ，ｉ（ｊ）－Ｚ^ｋ／ｋ－１，ｉ（ｊ）］{ }２ ０５

，

βｖａｌｉｄ，ｉ＝‖珘Ｚｋ，ｉ‖
－１．

式中：ｍ为局部滤波器观测量维数；珘Ｚｋ，ｉ ＝Ｚｋ，ｉ－
Ｚ^ｋ／ｋ－１，ｉ为ｋ时刻第ｉ个传感器测量的新息矢量，Ｚｋ，ｉ
和 Ｚ^ｋ／ｋ－１，ｉ分别代表实际测量值和预测测量值．

根据有效性度量模糊集的隶属函数，当传感

器测量信号特性有所变化时，可以通过改变模糊

区间范围，使得模糊Ｋａｌｍａｎ滤波器的总体性能达
到最优．对于量测维数较高的系统来说，可对不同
属性、量级的数据通道，分别进行数据有效性度

量，此时βｖａｌｉｄ，ｉ的求取方法如下：

　‖珘Ｚｋ，ｉ（ｌ）‖ ＝ ∑
ｌ

ｊ＝１
［Ｚｋ，ｉ（ｊ）－Ｚ^ｋ／ｋ－１，ｉ（ｊ）］{ }２ ０５

，

βｖａｌｉｄ，ｉ＝（∑
ｎ

ｊ＝１
‖珘Ｚｋ，ｉ（ｊ）‖）

－１．

其中０＜ｌ≤ｍ，ｎ为传感器测量数据的通道数．
接下来，使用 βｖａｌｉｄ，ｉ来计算加权平均新息矢

量，见下式：

珘Ｚ′ｋ，ｉ＝βｖａｌｉｄ，ｉ珘Ｚｋ，ｉ．
　　若一个滤波周期中存在多次或多数据通道
测量，加权平均新息矢量珘Ｚ′ｋ，ｉ可由下式计算：

珘Ｚ′ｋ，ｉ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
βｉ，ｊ珘Ｚｋ，ｉ，ｊ．

其中：Ｎ＝Ｔ／Δｔｉ，Ｔ为滤波周期，Δｔｉ为第ｉ个测量
周期；而βｖａｌｉｄ，ｉ是一个０～１之间的数，它是分配给
第ｉ个新息矢量的权值，代表了第ｉ个传感器数据
与标准参照数据的关联程度，亦可称为可信任度．

如此则构造了模糊卡尔曼滤波估计方法，除

状态估计公式中新息的处理机制与表示形式外，

其他方程与常规卡尔曼滤波相同．将其用于传递
对准具有实时衡量惯性器件量测信息有效性和一

定的在轨抗扰能力．

４　仿真分析
助推—滑翔导弹的升力体在大气层内滑翔飞

行，选取其中一段飞行时间（４０ｓ）进行主子惯导
的传递对准．主惯导误差指标：陀螺的常值漂移取

０１（°）／ｈ，白噪声方差为００７８（°）槡／ｈ．加速度

计的常值偏置为１０μｇ，白噪声方差为５μｇ／槡ｈ．
子惯导误差指标：陀螺的常值漂移取０６（°）／ｈ，

白噪声方差为０１５（°）／槡ｈ．加速度计的常值偏置

为１００μｇ，白噪声方差为２６μｇ／槡ｈ．
传递对准时间ｔ＝４０ｓ；仿真步长ｔｔ＝００２ｓ；

初始加入的子惯导的姿态失准角误差３个方向均
为１°；三方向位置误差均为１０ｍ；三方向速度误
差均为１ｍ／ｓ；子惯导３个轴向的安装角误差均
为０５°．初始加入的主惯导的姿态失准角误差
３个方向均为０１°；三方向位置误差均为１ｍ；三
方向速度误差均为０１ｍ／ｓ．
１）主惯导的机动模式以及机动时间（按时序

机动）：Ｘ轴向的机动角速度为ωｂｘ ＝１～２（°）／ｓ，
开始时间ｔ０＝１０ｓ，机动时间为ｔｊ＝２０ｓ．Ｚ轴向
的机动角速度为 ωｂｚ ＝１～２（°）／ｓ，开始时间
ｔ１ ＝２０ｓ，机动时间为 ｔｊ ＝１０ｓ．仿真结果如
图１～４所示，图中单位（′）表示角分．
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图１　子惯导姿态失准角估计值
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图２　子惯导姿态失准角估计误差
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图４　主子惯导安装误差角估计误差

　　２）主惯导的机动模式以及机动时间（按时序
机动）：Ｘ轴向的机动角速度为ωｂｘ ＝２（°）／ｓ，开
始时间ｔ０ ＝４ｓ，机动时间为ｔｊ＝１０ｓ．Ｙ轴向的
机动角速度为ωｂｙ＝２（°）／ｓ，开始时间ｔ１＝１４ｓ，
机动时间为 ｔｊ＝１０ｓ．Ｚ轴向的机动角速度为
ωｂｚ ＝２（°）／ｓ，开始时间 ｔ１ ＝２４ｓ，机动时间为
ｔｊ＝１０ｓ．仿真结果如图５～８所示．
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图５　子惯导姿态失准角估计值
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图６　子惯导姿态失准角估计误差
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图７　主子惯导安装误差角估计值

　　仿真结果表明：当先绕Ｘ轴机动时，Ｘ方向的
姿态失准角估计误差、Ｙ方向和Ｚ方向的安装误差
角估计误差很快收敛至零左右；Ｘ轴机动完毕后，
载体滚转至某一角度不动，此时Ｙ方向和Ｚ方向的
姿态机动相关联，故再绕Ｚ轴机动时，Ｙ方向和Ｚ方
向的姿态失准角估计误差同时开始收敛，Ｘ方向的
安装误差角估计误差也开始收敛，均很快收敛至

零．表明不同轴向机动，可加强对应方向可观测性，
对于提高收敛速度和对准精度具有明显效果．
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图８　主子惯导安装误差角估计误差

５　结　论
本文对采用 ＩＮＳ／ＳＡＲ组合制导体制的助

推—滑翔导弹弹载主 ＩＮＳ和 ＳＡＲ天线附加 ＩＭＵ
的传递对准方法进行了理论分析和仿真验证，建

立发射惯性系下惯导系统（包括主 ＩＮＳ和 Ｓ／Ｄ
ＩＭＵ）数学模型，研究ＩＮＳ与ＩＭＵ传递对准模型和
方法．通过仿真验证和分析可知，该方法能够快速
实现两种惯性器件间的较精确对准，确保 ＳＡＲ天
线具有较高的图像分辨率和运动补偿能力，保持

较高的导航精度．
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　　３）模拟实验表明该算法在目标密集环境下，
以较小的计算开销达到了较高的精度．由于
ＫＭｅｄｏｉｄｓ聚类算法本身的优越性，算法在存在
噪声和离群点时，具有很强的健壮性．
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