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摘　 要： 针对“速度＋姿态”匹配方案运算量大、鲁棒性差和“角速度＋加速度”匹配方案存在的杆臂效应难以补偿的问

题，提出了“速度＋姿态矩阵”快速传递对准匹配方案，给出了对准模型．仿真结果表明，在载机做简单角机动的情况下该

方案即可完成对准过程并取得较高精度，为机载武器提供了一种具有实用价值的传递对准方案．在机载主惯导和精确制

导武器的子惯导系统都采用捷联惯导的大趋势下，捷联系统特有的数学平台特点将促使“速度＋姿态矩阵”匹配模式具

有更为广阔的应用空间．
关键词： 机载武器；精确制导；传递对准；“速度＋姿态矩阵”
中图分类号： ＴＨ１３３； ＴＰ１８３ 文献标志码： Ａ 文章编号： ０３６７－６２３４（２０１４）０１－０００７－０５

Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｒａｐｉｄ ｔｒａｎｓｆｅｒ ａｌｉｇｎｍｅｎｔ ｆｏｒ ａｉｒｂｏｒｎｅ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｇｕｉｄｅｄ ｗｅａｐｏｎｓ

ＱＵ Ｆａｙｉ１， ＷＥＩ Ｊｉｌｉｎ２， ＣＵＩ Ｎａｉｇａｎｇ１， ＨＡＯ Ｓｈｕｍｅｉ２

（１．Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， １５０００１ Ｈａｒｂｉｎ， Ｃｈｉｎａ；
２． Ｂｅｉｊｉｎｇ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ Ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， １０００７４ Ｂｅｉｊｉｎｇ， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： “Ｖｅｌｏｃｉｔｙ⁃ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｔｒｉｘ” ｍａｔｃｈｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ａｓ ａ ｎｅｗ ａｐｐｒｏａｃｈ ｔｏ ｔｒａｎｓｆｅｒ ａｌｉｇｎｍｅｎｔ， ｉｎ
ａｌｌｕｓｉｏｎ ｔｏ ｔｈｅ ｄｉｓａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｏｆ “ｖｅｌｏｃｉｔｙ⁃ａｔｔｉｔｕｄｅ” ｍｅｔｈｏｄ ｗｈｉｃｈ ｈａｓ ａ ｈｕｇｅ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ａｎｄ ｌｏｗ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ，
ａｎｄ “ａｎｇｕｌａｒ ｒａｔｅ⁃ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ” ｍｅｔｈｏｄ ｗｈｉｃｈ ｈａｓ ａ ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙ ｔｏ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｅ ｔｈｅ ｌｅｖｅｒ⁃ａｒｍ ｅｆｆｅｃｔ， ａｎｄ ｔｈｅｎ ａｎ
ａｌｉｇｎｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｄｅｄｕｃｅｄ． Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ ｃｏｍｐｌｅｔｅ ａ ｈｉｇｈ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ａｌｉｇｎｍｅｎｔ
ｐｒｏｃｅｓｓ ａｎｄ ａｃｈｉｅｖｅ ａ ｈｉｇｈ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ， ｅｖｅｎ ｉｆ ｃａｒｒｉｅｒ ａｉｒｃｒａｆｔ ｄｏ ｓｉｍｐｌｅ Ａｎｇｌｅ ｍａｎｅｕｖｅｒ． Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
ｔｅｎｄｅｎｃｙ ｏｆ ＳＩＮＳ（ｓｔｒａｐ⁃ｄｏｗｎ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ） ａｓ ｂｏｔｈ ｍａｓｔｅｒ ＩＮＳ ａｎｄ ｓｌａｖｅ ＩＮＳ， ｔｈｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｏｆ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ ｐｌａｔｆｏｒｍ ｉｎ ＳＩＮＳ ｗｉｌｌ ｍａｋｅ “ｖｅｌｏｃｉｔｙ⁃ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｔｒｉｘ” ｍｅｔｈｏｄ ｕｓｅｄ ｍｏｒｅ ａｎｄ ｍｏｒｅ ｗｉｄｅｌｙ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ａｉｒｂｏｒｎｅ ｗｅａｐｏｎｓ； ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｇｕｉｄａｎｃｅ； ｔｒａｎｓｆｅｒ ａｌｉｇｎｍｅｎｔ； “ｖｅｌｏｃｉｔｙ＋ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｔｒｉｘ”

收稿日期： ２０１２－１２－０６．
基金项目： 国家自然科学基金资助项目（１１２７２１０１） ．
作者简介： 曲法义（１９７９—），男，博士研究生；

崔乃刚（１９６３—），男，教授，博士生导师．
通信作者： 曲法义，ｑｕｆｙ＠ ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ．

　 　 机载精确制导武器指从载机上发射并可对敌

方的地面设备、空中目标或海上舰船发动精确打

击的武器，包括各种空地导弹、空舰导弹、空空导

弹以及精确制导炸弹等．制导系统是这类武器的

核心技术，现有的制导方式分为惯性制导、红外制

导以及雷达制导等，其中惯性制导因其具有导航

信息丰富，数据更新率高、全自主等独特的优势而

得到最为普遍的应用．如 １９８２ 年马岛海战时阿根

廷空军使用“飞鱼”导弹一举击沉当时英国最先

进的 “谢菲尔德” 号驱逐舰，２０１１ 年利比亚战

争［１］中北约凭借“风暴前兆”、ＪＤＡＭ［２－３］、ＳＣＡＬＰ、
“硫磺石”等精确制导武器仅用几天时间便彻底

摧毁了利比亚的防空系统并取得制空权，这些武

器都无一例外地采用了惯性制导技术．
采用惯导的机基武器在发射之前需要利用机

载主惯导对武器子惯导进行传递对准［４－６］ ．因为导

弹一般悬挂在机翼下、机腹下或机腹内，这样受机

翼和飞机结构的挠曲变形、安装误差等因素的影

响，火控系统用主惯导（机载惯导系统）提供的初

始信息对子惯导（弹载惯导系统）进行装订后，
子、主惯导之间的失准角可达 １°左右．对于精确制

导武器而言，必须估计出该失准角并予以消除．
根据量测信息的不同可得传递对准的不同匹

配方案，“速度＋姿态”匹配［７－１１］ 是目前公认的理

想匹配方案．但“姿态”匹配时需要进行大量乘、



除、开方计算，运算量较大，实际应用中可能会受

限于导航计算机的运算能力，另外该方法的鲁棒

性较差［１２－１３］，在需要快速传递对准时这种不足体

现得尤为明显．为此，本文提出了“姿态矩阵”匹

配，并将其与“速度”匹配联合应用构成“速度＋姿
态矩阵”匹配方案．该方案观测方程是线性的，计
算量小，可实现快速对准．

１　 传递对准模型的建立

本文的研究基于主、子惯导均为捷联式惯导

系统．以载机的“右、前、上” 作为机体坐标系，以
“东、北、天” 地理坐标系作为导航坐标系，记主惯

导的导航系为 ｎ 系，机体系为 ｂ 系，子惯导的导航

系为 ｎ′ 系，弹体系为 ｂ′ 系．
下面建立子惯导的状态误差模型和量测误差

模型．
１ １　 状态方程

由于主惯导的精度一般远高于子惯导的精度，
因此 Ｋａｌｍａｎ 滤波对子惯导具有较好的估计效果，
但对主惯导的估计效果并不明显，因此为了降低滤

波器的维数，本文不将主惯导的误差列入状态变量

当中，而认为主惯导输出的导航信息是准确的．
综合考虑变量的可观测性及估计效果等因

素，建立状态方程如下：
Ｘ̇（ ｔ） ＝ Ａ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ Ｇ（ ｔ）Ｗ（ ｔ） ． （１）

式中，状态变量为

Ｘ（ｔ）＝ ［δＶＥ δＶＮ ϕＥ ϕＮ ϕＵ δｘ δｙ δｚ εｘ εｙ εｚ

Δ

ｘ

Δ

ｙ

Δ

ｚ］Ｔ

系统噪声为

Ｗ（ ｔ） ＝ ［ωｇｘ ωｇｙ ωｇｚ ωａｘ ωａｙ ωａｚ］ Ｔ ．
其中：δＶＥ、δＶＮ 分别为东向、北向速度误差；ϕＥ、ϕＮ、
ϕＵ 为 ｎ′系相对 ｎ系的姿态失准角；δ ｘ、δ ｙ、δ ｚ 为安装

误差角；ε ｘ、ε ｙ、ε ｚ 为陀螺仪漂移； Δ

ｘ、

Δ

ｙ、

Δ

ｚ为加速

度计 的 零 偏；ωｇｘ、ωｇｙ、ωｇｚ 为 陀 螺 仪 白 噪 声；
ωａｘ、ωａｙ、ωａｚ 为加速度计白噪声．

系统矩阵Ａ和噪声矩阵Ｇ由下面的捷联惯导

误差传播方程确定

δＶ̇ｎ ＝ － ϕｎ × ｆｎ ＋ δＶｎ × （２ωｎ
ｉｅ ＋ ωｎ

ｅｎ） ＋ Ｖｎ ×

　 　 　 δωｎ
ｅｎ ＋ Δｎ，

ϕ̇ｎ ＝ － ωｎ
ｉｎ × ϕｎ ＋ δωｎ

ｉｎ － εｎ，

δ̇ ＝ ０，
ε̇ ＝ ε̇ｂ ＋ ε̇ｒ，
ε̇ｂ ＝ ０，
ε̇ｒ ＝ － １ ／ τεｒ ＋ ｗ，

Δ　 · ＝ ０．
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式中： ϕｎ ＝ ［ϕＥ ϕＮ ϕＵ］ Ｔ 为 ｎ′ 系相对 ｎ 系的姿态

角，即数学平台失准角；ｆ ｎ ＝ ［ ｆＥ 　 ｆＮ 　 ｆＵ］ Ｔ 为比

力在 ｎ 系的投影；δ ＝ ［δ ｘ δ ｙ δ ｚ］ Ｔ；ε ＝ εｂ ＋ εｒ 为陀

螺仪漂移，其中 εｂ 为逐次启动漂移，为随机常数，
εｒ 为零偏稳定性误差，用一阶马尔科夫模型描述；
加速度计零偏

Δ

视为随机常数．
１ ２　 量测方程

“速度＋姿态矩阵”模式的量测方程有两组，
一组为“速度”匹配量测方程，一组为“姿态矩阵”
匹配量测方程．

１） 速度匹配量测方程． 将子惯导输出的速度

Ｖｓｉｎｓ（ ｔ） 与主惯导输出的速度 Ｖｐｉｎｓ（ ｔ） 相减，得到

子惯导的速度误差．以速度误差为量测量，建立速

度匹配的量测方程为

ＺＶ（ｔ）＝ Ｖｓｉｎｓ（ｔ） － Ｖｐｉｎｓ（ｔ）＝ ＨＶ（ｔ）Ｘ（ｔ） ＋ ＶＶ（ｔ） ．（３）
其中 ＶＶ（ ｔ） 为量测噪声，量测矩阵为

ＨＶ（ ｔ） ＝
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　 　 ２）姿态矩阵匹配量测方程． 由子、主惯导确

定的姿态阵分别为Ｃｎ′
ｂ′ 和Ｃｎ

ｂ，这两个矩阵第 ｉ行第

ｊ 列的元素分别记为 ＴＳ
ｉｊ 和 Ｔｉｊ，ｉ，ｊ ＝ １，２，３．由

Ｃｎ′
ｂ′ ＝ Ｃｎ′

ｎ Ｃｎ
ｂ Ｃｂ

ｂ′ ＝ ［Ｉ － （ϕ ×）］Ｃｎ
ｂ［Ｉ ＋ （δ ×）］ ＝

　 Ｃｎ
ｂ － （ϕ ×）Ｃｎ

ｂ ＋ Ｃｎ
ｂ（δ ×） － （ϕ ×）Ｃｎ

ｂ（δ ×） ．
忽略二阶小量，可得

Ｃｎ′
ｂ′ － Ｃｎ

ｂ ＝ － （ϕ ×）Ｃｎ
ｂ ＋ Ｃｎ

ｂ（δ ×） ． （４）
其中 ϕ ×、δ × 分别为［ϕＥ ϕＮ ϕＵ］ Ｔ、［δ ｘ δ ｙ δ ｚ］ Ｔ 对

应的反对称阵．
将式（４） 展开并将 Ｃｎ

ｂ、（ϕ ×）、（δ ×） 的元素

代入可得
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－ Ｔ２１ 　 Ｔ１１ 　 ０ 　 ０ － Ｔ３３ 　 Ｔ３２

　 ０ － Ｔ３２ 　 Ｔ２２ 　 Ｔ１３ 　 ０ － Ｔ１１

－ Ｔ３２ 　 ０ － Ｔ１２ 　 Ｔ２３ 　 ０ 　 Ｔ２１

－ Ｔ２２ 　 Ｔ１２ 　 ０ 　 Ｔ３３ 　 ０ － Ｔ３１

　 ０ － Ｔ３３ 　 Ｔ２３ － Ｔ１２ － Ｔ１１ 　 ０

　 Ｔ３３ 　 ０ － Ｔ１３ － Ｔ２２ 　 Ｔ２１ 　 ０
－ Ｔ２３ 　 Ｔ１３ 　 ０ － Ｔ３２ 　 Ｔ３１ 　 ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

ϕＥ

ϕＮ

ϕＵ

δｘ
δｙ
δｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．

（５）
如果将姿态矩阵中 ９ 个元素的误差全部作为

量测量，则滤波时需要做九阶方阵的求逆运算，计
算量较大，实际上使用其中 ３ 个即可．本文选用

δＴ３１、δＴ１２、δＴ２３ 作为量测量，建立姿态矩阵量测方

程如式（６） 所示：
ＺＴ（ ｔ） ＝ ＨＴ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ ＶＴ（ ｔ） ． （６）
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其中， ＺＴ（ ｔ） ＝ ［δＴ３１ δＴ１２ δＴ２３］ Ｔ 为量测量，ＶＴ（ ｔ） 为量测噪声，量测矩阵为

ＨＴ（ ｔ） ＝
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　 　 噪声方差阵为

ＲＴ ＝ ｄｉａｇ｛σ２
Ｔ３１ σ

２
Ｔ１２ σ

２
Ｔ２３｝ ． （７）

令 θ、γ、ψ 量测噪声均取为 ５０″，式（７） 中有关参数

如下：
σ２

Ｔ３１
＝ （ － ｓｉｎ（γ ＋ ５０″）ｃｏｓ（θ ＋ ５０″） ＋ ｓｉｎ γｃｏｓ θ）２，

（８）
σ ２

Ｔ１２
＝ （ｓｉｎ（ψ ＋ ５０″）ｃｏｓ（θ ＋ ５０″） － ｓｉｎ ψｃｏｓ θ） ２，

（９）
σ ２

Ｔ２３
＝ （ － ｓｉｎ（γ ＋ ５０″）ｓｉｎ（ψ ＋ ５０″） － ｃｏｓ（γ ＋

　 　 　 ５０″）ｃｏｓ（ψ ＋ ５０″）ｓｉｎ（θ ＋ ５０″） ＋
　 　 　 ｓｉｎ γｓｉｎ ψ ＋ ｃｏｓ γｃｏｓ ψｓｉｎ θ） ２ ． （１０）

将“速度”匹配和“姿态矩阵”匹配结合起来，
根据分块矩阵运算规则，由式（３）和式（６）可得
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则“速度＋姿态矩阵”匹配的量测方程可以写成

Ｚ（ ｔ） ＝ Ｈ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ Ｖ（ ｔ） ． （１１）

２　 仿真验证及分析

２ １　 仿真条件

传递对准的滤波效果受载机机动情况影

响［１０， １３－１５］ ．在此，综合考虑动基座传递对准的可

观测性要求和载机的实际飞行性能，采用如下飞

行轨迹：载机飞行轨迹包含 ３ 个飞行阶段，即直线

飞行段、倾斜转弯段和偏航姿态角摇摆段． 在
１ ４５０ ｓ之前，载机做直线飞行；１ ４５０ ｓ～ １ ５００ ｓ，
载机机体倾斜转弯，产生侧向向心加速度，横滚角

均匀增加到 ２５°又均匀减小到零；１ ５００ ｓ～１ ８２０ ｓ，

载机的偏航姿态角做左右摇摆，以增强传递对准

的可观测性，给定姿态摇摆最大幅值 Ａ ＝ ５°，摇摆

角速度 ω ＝ ０ ０２ ｒａｄ ／ ｓ．经过几种姿态机动组合，
完成传递对准．

仿真时，状态变量初值取零，东、北、天方向上

失准角分别为 ０ ５°、０ ５°、１°，陀螺仪常值漂移

０ ０５° ／ ｈ，白噪声 ０ ０１° ／ ｈ，加速度计常值偏置

１００ μｇ，白噪声 ２０ μｇ，速度量测噪声为 ０ １ ｍ ／ ｓ，
姿态矩阵量测噪声由式（１１） ～ 式（１３）给出．即
Ｐ（０）＝ ｄｉａｇ｛（１ ｍ／ ｓ）２， （１ ｍ／ ｓ）２， （０ ５°）２， （０ ５°）２，

（ １°）２， （ ０ ５°） ２， （ ０ ５°） ２， （ ０ ５°） ２，
（０ ０５° ／ ｈ） ２， （ ０ ０５° ／ ｈ） ２， （ ０ ０５° ／ ｈ） ２，
（１００ μｇ） ２， （１００ μｇ） ２， （１００ μｇ） ２｝，

Ｑ ＝ ｄｉａｇ｛（０ ０１° ／ ｈ） ２， （０ ０１° ／ ｈ） ２， （０ ０１° ／ ｈ） ２，
（２０ μｇ） ２， （２０ μｇ） ２， （２０ μｇ） ２｝，

Ｒ ＝ ｄｉａｇ ｛（ ０ １ ｍ ／ ｓ） ２， （ ０ １ ｍ ／ ｓ） ２， （ ５０″） ２，
（５０″） ２， （５０″） ２｝．

２ ２　 仿真结果

图 １ 为“速度＋姿态矩阵”方案的姿态角曲

线，图 ２ 为“速度＋姿态矩阵”方案的姿态失准角

估计曲线，图 ３、图 ４ 分别为“速度＋姿态”方案和

“角速度＋加速度”方案的姿态失准角估计曲线．
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图 １　 “速度＋姿态矩阵”方案的姿态角曲线

２ ３　 结果分析

从图 ２～４ 的仿真结果可以看出，采用“速度＋
姿态矩阵”、“速度＋姿态”、“角速度＋加速度”这

３ 种匹配方案时，都存在载机角机动之前姿态失

准角估计效果较差，载机角机动之后姿态失准角

估计加速收敛并且精度提高的现象，但 ３ 种方案

的具体情况又有不同，３ 种方案的估计精度和收
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敛速度也各不相同．
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图 ２　 “速度＋姿态矩阵”匹配方案的姿态失准角估计误差
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图 ３　 “速度＋姿态”匹配方案的姿态失准角估计误差
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图 ４　 “角速度＋加速度”匹配方案的姿态失准角估计误差

　 　 从图 ２ 可以看出，采用“速度＋姿态矩阵”匹
配方案时，在 １ ４５０ ｓ 之前，即载机仅有线运动的

情况下天向失准角已经快速收敛，说明其估计效

果并不依赖于载机角运动．最终载机三个方向的

失准角估计误差分别为 ２ ５′、３ ３′、１２ ９′．
从图 ３ 可以看出，采用“速度＋姿态”匹配方

式，载机机动前，姿态失准角和安装角估计效果较

差，天向收敛速度较慢，载机机动后，姿态失准角

和安装角估计精度明显提高，天向收敛速度加快，
滤波估计在 １ ６００ ｓ 之后趋于稳定，三方向姿态失

准角估计误差为 ３ ７′，３ ４′，１４ ８′．采用“角速度＋
加速度”匹配方案时，收敛速度快，但传递对准前

期和载机机动过程中，滤波估计效果较差且振荡

剧烈，载机运动平稳后滤波估计趋于稳定， Ｘ、Ｙ
轴失准角估计误差较大，Ｚ 轴估计效果与“速度 ＋
姿态矩阵” 方案相当， 最终 ３ 个方向的失准角估

计误差分别为 １２ ５′，２０ ３′，－１６ ８′．
结合本文仿真结果和有关文献，得到以上 ３

种传递对准匹配方案的综合指标对比如表 １
所示．

表 １　 三种传递对准匹配方案的综合指标对比

匹配方案

姿态失

准角估

计精度 ／ （ ′）

姿态失

准角收

敛时间 ／ ｓ

对载机

角运动

依赖

其他

速度＋

姿态矩阵

２ ５
３ ３

１２ ９
３２

方位轴

依赖

计算量小，不存

在杆臂效应

速度＋

姿态

３ ７
３ ４

１４ ８
４９ 依赖

计算量大，鲁棒

性差［１１－１２］

角速度＋

加速度

１２ ５
２０ ３

－１６ ８
２２ 依赖

测量噪声导致

估计误差大，收
敛过程易出现

震荡；杆臂效应

难补偿［１０］

　 　 以上分析说明，“速度＋姿态矩阵”匹配方案

能够快速有效地估计出“东、北、天”地理坐标系

下的 ＳＩＮＳ 子惯导平台失准角，并且在较短时间内

可以达到较高的估计精度．

３　 结　 论

本文建立了机载精确制导武器在 “东、北、
天”地理坐标系下采用“速度＋姿态矩阵”匹配模

式的快速传递对准模型．仿真结果表明，在载机做

简单角机动的情况下该方案即可完成较高精度的

对准过程．在机载主惯导和精确制导武器的子惯

导都将采用捷联惯导的大趋势下，捷联系统特有

的数学平台特点将促使“速度＋姿态矩阵”匹配模

式具有更为广阔的应用空间．
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