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一种新型导航系统在空空导弹上的应用
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摘要：空空导弹具有重量轻、体积小，工作时间短等显著特点，传统的弹载导航系统主要是捷联惯性导航系统，它包

括陀螺和加速度计，将一种新型导航系统———无陀螺捷联惯导／ＧＰＳ组合导航系统应用到空空导弹领域；无陀螺捷
联惯导系统（ＧＦＳＩＮＳ）中只包含有加速度计，基于一种九加速度计配置方式，推导了ＧＦＳＩＮＳ系统方程，并给出了导航
系下ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统的卡尔曼滤波方程；仿真结果表明：ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统应用到空空导弹领域
具有可行性。

关键词：空空导弹；无陀螺捷联惯导；ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航；卡尔曼滤波
本文引用格式：杨轩，武文峰．一种新型导航系统在空空导弹上的应用［Ｊ］．四川兵工学报，２０１４（６）：１２－１５．
中图分类号：Ｖ２４９．３２ 文献标识码：Ａ 文章编号：１００６－０７０７（２０１４）０６－００１２－０４

ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆａＮｅｗＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｉｎＡｉｒｔｏＡｉｒＭｉｓｓｉｌｅ

ＹＡＮＧＸｕａｎ，ＷＵＷｅｎｆｅｎｇ

（ＣｈｉｎａＡｉｒｂｏｒｎｅＭｉｓｓｉｌｅＡｃａｄｅｍｙ，Ｌｕｏｙａｎｇ４７１００９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅｈａｓａｓｐｅｃｉａｌｆｅａｔｕｒｅｏｆｌｏｗｗｅｉｇｈｔ，ｓｍａｌｌｖｏｌｕｍｅ，ｓｈｏｒｔｗｏｒｋｉｎｇｔｉｍｅ．
Ｔｈｅｃｏｍｍｏｎｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｆａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅｉｓａｌｍｏｓｔｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄｉｔ
ｃｏｎｔａｉｎｓｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓａｎｄａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ａｎｅｗｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ
ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ）ｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｆｉｅｌｄｏｆａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅ．ＴｈｅＧＦＳＩＮＳｏｎｌｙｃｏｎｔａｉｎｓａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓ
ａｎｄｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆＧＦＳＩＮＳａｒｅｄｅｒｉｖｅｄｂａｓｅｄｏｎａｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｎｉｎｅａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓ．Ｉｎｔｈｅｅｎｄ，ｔｈｅｋａｌ
ｍａｎｆｉｌｔｅｒｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｒｅｄｅｒｉｖｅｄｏｕｔｉｎｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ．Ｔｈｅ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｉｔｈａｓｓｔｒｏｎｇｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｔｏａｐｐｌｙＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ
ｉｎｔｈｅｆｉｅｌｄｏｆａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅ．
Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅ；ＧＦＳＩＮＳ；ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ；Ｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ
Ｃｉｔａｔｉｏｎｆｏｒｍａｔ：ＹＡＮＧＸｕａｎ，ＷＵＷｅｎｆｅｎｇ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆａＮｅｗＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｉｎＡｉｒｔｏＡｉｒＭｉｓ
ｓｉｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｉｃｈｕａｎＯｒｄｎａｎｃｅ，２０１４（６）：１２－１５．

　　无陀螺捷联惯导系统（ＴｈｅＧｙｒｏＦｒｅｅＳｔｒａｐｄｏｗＩｎｅｒｔｉａｌ
ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＧＳＦＩＮＳ）是指不用陀螺来测量载体的角速
度，而是通过合理配置多个加速度计并分别测量载体非质心

处的比力，组合解算出载体的角速度和线加速度，从而获得

载体运动全部导航信息［１］。

由于陀螺的制作工艺复杂，成本较高，而且功耗大，而无

陀螺捷联惯导系统恰好舍弃了陀螺，不仅具有传统惯性导航

自主性强的特点，还具有体积小、质量轻、反应快、成本低、能

耗小和可靠性高等优势，其诸多优点尤其适合应用在空空导

弹领域。本文将无陀螺捷联惯导系统应用到空空导弹上，要

在理论上证明其可行性，实现对空空导弹的自主导航功能。

无陀螺惯导系统中，角速度信息全部由加速度计采样信

息解算得到，其中包括积分运算。由于加速度计测量误差的

存在，使得相对有陀螺惯导系统来说，角速度信息误差较大，

因此无陀螺捷联惯导系统存在误差快速积累问题。而 ＧＰＳ
具有高精度、全球、全天候、实时性好的优点，但是动态性能

和抗干扰性差。在ＧＦＳＩＮＳ中引入ＧＰＳ导航系统组成组合惯
性系统，可以取两者之长，将高精度的 ＧＰＳ测量信息作为外



部观测量，实时对ＧＦＳＩＮＳ进行误差修正，可以有效提高其导
航精度。本文基于一种九加速度计配置方式的无陀螺测量

单元，推导了 ＧＦＳＩＮＳ系统方程，给出了导航系下 ＧＦＳＩＮＳ／
ＧＰＳ组合导航系统的卡尔曼滤波方程，并进行了数字仿真验
证［２－３］。通过仿真结果评估，ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统应
用到空空导弹领域具有可行性。

１　无陀螺捷联惯导原理

１．１　ＧＦＳＩＮＳ导航的数学基础［４］

假设在载体任意处配置的加速度计在载体坐标系下的

输出为ｆｂｉ，安装的位置矢量为 ｒｉ，敏感方向矢量为 θｉ。则配
置在载体任意处的加速度计输出可表示为

ｆｂｉ＝（θｉ）
Ｔ（Ａｂ＋ωｂｉｂ×ｒｉ＋ω

ｂ
ｉｂ×ω

ｂ
ｉｂ×ｒｉ） （１）

　　将上式进行适当变换，令：

ωｂｉｂ ＝ ωｘ ωｙ ω[ ]ｚ
Ｔ，ｒｉ＝ ｒｉｘ ｒｉｙ ｒ[ ]ｉｚ

Ｔ

则ωｂｉｂ的反对称阵为 Ω＝

０ －ωｚ ωｙ
ωｚ ０ －ωｘ
－ωｙ ωｘ









０

，显然有下面

等式成立：

ωｂｉｂ×ｒｉ＝

０ －ωｚ ωｙ
ωｚ ０ －ωｘ
－ωｙ ωｘ







０

ｒｉｘ
ｒｉｙ
ｒ








ｉｚ

＝Ω·ｒｉ

ωｂｉｂ×ω
ｂ
ｉｂ×ｒｉ＝Ω

２·ｒｉ，ω
ｂ
ｉｂ×ｒ＝Ω·ｒｉ

则式（１）可变成：

ｆｂｉ＝（θｉ）
Ｔ（Ａｂ＋Ω２·ｒｉ＋Ω

·

·ｒｉ） （２）

将ωｂｉｂ、Ａ
ｂ分离出来，上式可进一步变换为

ｆｂｉ＝
（ｒｉ×θｉ）

Ｔ θＴ[ ]ｉ
ωｂｉｂ
Ａ











ｂ ＋θＴｉΩ
２ｒｉ （３）

　　若无陀螺捷联惯导系统中有Ｎ个加速度计，它们的安装
位置矢量分别为 ｒ１，ｒ２，…，ｒｎ，敏感方向矢量分别为 θ１，θ２，

…， θｎ， 定 义 Ｊ１ ＝ ｒ１×θ１ … ｒｎ×θ[ ]ｎ ， Ｊ２＝

θ１ … θ[ ]ｎ 则：
ωｂｉｂ
Ａ











ｂ ＝Ｊ－１
ｆｂｉ


ｆ







ｂ
ｎ

－
θＴ１Ω

２ｒ１


θＴｎΩ
２ｒ

















ｎ

（４）

　　要解算出载体运动的角速度信息和质心处的线加速度
信息，必须保证 Ｊ的左逆矩阵存在，所以 Ｊ的秩必须满足
ｒａｎｋ（Ｊ）＝６，即无陀螺捷联惯导系统中需配置的加速度计的
数目必须符合Ｎ≥６，因此加速度计数目大于６个的情况下，
通过研究加速度计的构型，无陀螺捷联惯导系统完全可以得

到完整的导航信息。

１．２　加速度计配置方案［５－６］

本文设计了一种构型和装配均较为简单的九加速度计

配置方式来分析无陀螺捷联惯性导航原理［２１－２２］，配置方式

如图１所示。

图１　九加速度计构型方案设计

　　图１所示的加速度计配置方式中所安装加速度计的位
置矢量珒ｒ和敏感方向矢量 珒θ分别为

珒ｒ＝ ｒ１ ｒ２ … ｒ[ ]９ ＝

ｌ
０ ０ ０ ０ ０ －１ ０ ０ １
０ ０ －１ ０ ０ ０ ０ １ ０
０ １ ０ ０ －

[ ]
１ ０ ０ ０ ０

（５）

珒θ＝ θ１ θ２ … θ[ ]
９
＝

１ １ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ １ １ ０ ０ ０[ ]
０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １

（６）

　　根据式（３），加速度计１～９的理想输出ｆ１～ｆ９为
ｆ１ ＝Ａｘ
ｆ２ ＝Ａｘ＋ｌωｙ＋ｌωｘωｚ
ｆ３ ＝Ａｘ＋ｌωｚ－ｌωｘωｙ
ｆ４ ＝Ａｙ
ｆ５ ＝Ａｙ＋ｌωｘ－ｌωｙωｚ
ｆ６ ＝Ａｙ－ｌωｚ－ｌωｘωｙ
ｆ７ ＝Ａｚ
ｆ８ ＝Ａｚ＋ｌωｘ＋ｌωｙωｚ
ｆ９ ＝Ａｚ－ｌωｙ＋ｌωｘω



















ｚ

（７）

　　由式（７）可解得系统的导航参数为

Ａ＝

Ａｘ
Ａｙ
Ａ









ｚ

＝
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ｆ４
ｆ


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




７

（８）

ω＝

ωｘ
ωｙ
ω








ｚ

＝ １２ｌ

ｆ５＋ｆ８－ｆ４－ｆ７
ｆ２＋ｆ７－ｆ１－ｆ９
ｆ３＋ｆ４－ｆ１－ｆ








６

（９）

ωｘωｙ ＝
１
２ｌ（ｆ１＋ｆ４－ｆ３－ｆ６）

ωｘωｚ＝
１
２ｌ（ｆ１＋ｆ７－ｆ２－ｆ９）

ωｙωｚ＝
１
２ｌ（ｆ４＋ｆ８－ｆ５－ｆ７













）

（１０）

　　根据解得的角加速度和角速度乘积项信息，可以通过积
分法、开平方法和辅助算法等常规算法解算出后续导航计算
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中需要的角速度，也可以通过滤波方法解算出。角速度解算

出来后，可以根据速度方程和姿态方程求解载体的位置和姿

态信息。与传统的捷联惯导系统相比，ＧＦＳＩＮＳ的导航精度
较低，误差积累也较快，直接应用到空空导弹领域几乎是不

可能的，因此深入探索 ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统是很有必
要的。

２　导航系下ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航原理

本文研究的 ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航算法以当地地理系
为导航系，Ｘ轴Ｙ轴Ｚ轴分别指向北天东。
２．１　ＧＦＳＩＮＳ系统误差模型

１）质心加速度误差方程。载体质心加速度是由配置在
质心处的三个加速度计的比力输出得到的，根据式（８），质心
加速度误差方程为

δＡｂｘ ＝Δ１

δＡｂｙ ＝Δ４

δＡｂｚ ＝Δ
{

７

（１１）

　　２）角速度误差方程。根据式（９），由于加速度计测量误
差引起的等效陀螺误差为

δωｂｉｂｘ

δωｂｉｂｙ

δωｂｉ









ｂｚ

＝ １２ｌ

Δ５＋Δ８－Δ４－Δ７
Δ２＋Δ７－Δ１－Δ９
Δ３＋Δ４－Δ１－Δ








６

（１２）

　　３）姿态误差方程
＝×ωｎｉｎ＋δω

ｎ
ｉｎ＋Ｃ

ｎ
ｂδω

ｂ
ｉｂ （１３）

　　４）速度误差方程

δｖ＝－×Ｃｎｂｆ
ｂ＋δｖ×（２ωｎｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ）＋ｖ

ｎ×

（２δωｎｉｅ＋δω
ｎ
ｅｎ）＋Ｃ

ｎ
ｂδＡ

ｂ （１４）
　　５）位置误差方程

δ＝
δＶＮ
ＲＭ ＋ｈ

－
ＶＮ

（ＲＭ ＋ｈ）
２δｈ

δλ＝
δＶＥ

（ＲＮ ＋ｈ）ｃｏｓ
＋
ＶＥｔａｎｓｅｃ
（ＲＮ ＋ｈ）

δ－
ＶＥｓｅｃ
（ＲＮ ＋ｈ）

２δｈ

δｈ＝δＶ










Ｕ

（１５）
２．２　卡尔曼滤波［７－９］

系统选取２１维状态变量：无陀螺惯导系统的位置（经
度、纬度、高度）误差δλ、δ、δｈ；速度（东向、北向、天向）误差

δｖＥ、δｖＮ、δｖＵ；姿态角误差（航向角误差、横滚角误差、俯仰角

误差）εｘ、εｙ、εｚ；等效陀螺误差 δω
ｂ
ｉｂｘ、δω

ｂ
ｉｂｙ、δω

ｂ
ｉｂｚ；九个加速度

计等效一阶马尔科夫过程ｒ１…ｒ９。选取１８维噪声向量：９
个加速度计高斯白噪声 ωａ１…ωａ９，９个加速度计一阶马尔科
夫过程驱动白噪声ωａｒ１…ωａｒ９。

那么ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统状态变量Ｘ（ｔ）为

Ｘ（ｔ）＝
δλ，δφ，δｈ，δＶＥ，δＶＮ，δＶＵ，εｘ，εｙ，εｚ，δω

ｂ
ｉｂｘ，δω

ｂ
ｉｂｙ，

δωｂｉｂｚ，ｒ１，ｒ２，ｒ３，ｒ４，ｒ５，ｒ６，ｒ７，ｒ８，ｒ
[ ]

９

Ｔ

（１６）

　　白噪声向量Ｗ（ｔ）为

Ｗ（ｔ）＝
ωａ１，ωａ２，ωａ３，ωａ４，ωａ５，ωａ６，ωａ７，ωａ８，ωａ９，ωａｒ１，

ωａｒ２，ωａｒ３，ωａｒ４，ωａｒ５，ωａｒ６，ωａｒ７，ωａｒ８，ωａｒ
[ ]

９

Ｔ

（１７）
　　根据ＧＦＳＩＮＳ系统误差方程式（１１）～式（１５），得到 ＧＦ
ＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统的滤波状态方程：

Ｘ
·

（ｔ）＝ＡＸ（ｔ）＋ＦＷ（ｔ） （１８）
　　将ＧＦＳＩＮＳ测得的位置信息（经度、纬度、高度）和速度
信息与ＧＰＳ测得的位置和速度信息求差，把差值作为量测信
息。得到组合导航系统的量测方程：

Ｚ（ｔ）＝Ｈ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋Ｖ（ｔ） （１９）
　　因为计算机只能离散计算，需要将状态方程和观测方程
离散化，离散化的系统方程为

Ｘｋ ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１＋Γｋ，ｋ－１Ｗｋ－１
Ｚｋ ＝ＨｋＸｋ＋Ｖ

{
ｋ

（２０）

状态一步预测方程：

Ｘｋ／ｋ－１ ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１ （２１）
修正方程：

Ｘｋ ＝Ｘｋ／ｋ－１＋Ｋｋ（Ｚｋ－ＨｋＸｋ／ｋ－１） （２２）
增益方程：

Ｋｋ ＝Ｐｋ／ｋ－１Ｈ
Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋ／ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ＋Ｒｋ）

－１ （２３）
预测误差协方差阵：

Ｐｋ／ｋ－１ ＝Φｋ，ｋ－１Ｐｋ－１Φ
Ｔ
ｋ，ｋ－１＋Γｋ，ｋ－１Ｑｋ－１Γ

Ｔ
ｋ，ｋ－１ （２４）

滤波误差协方差阵：

Ｐｋ ＝（Ｉ－ＫｋＨｋ）Ｐｋ／ｋ－１ （２５）

３　仿真与结果分析

位置时间函数、姿态角函数分别设置为

＝（４０°＋２ｓｉｎ（０．０００５πｔ） π
１８０（ｒａｄ）

λ＝（６０°＋１．５ｓｉｎ（０．０００５πｔ） π
１８０（ｒａｄ）

ｈ＝３００ｓｉｎ０．０００５πｔ（ｍ










）

（２６）

φ＝５ π
１８０ｓｉｎ（２π０．８ｔ）

θ＝５ π
１８０ｓｉｎ（２π０．１ｔ）（ｒａｄ）

γ＝３０ π
１８０ｓｉｎ（２π０．６ｔ













）

（２７）

将位置和姿态角函数设置为轨迹发生器的输入，可以得

到姿态数据（三轴姿态角、陀螺等效角速度、陀螺等效角速度

变化率）、位置数据（经、纬、高度，东、北、天向速度）和载体

质心处比力输出，共计１８组轨迹数据。将这１８组轨迹数据
看做是仿真真值。再将三轴陀螺等效角速度、陀螺等效角速

度变化率和载体质心处比力输出送入加速度计比力输出模

块可就以得到仿真需要的九加速度计模型解析输出值，可以

视为ＧＦＳＩＮＳ的加速度计输出真值。
仿真条件如下设置：加速度计采样间隔为５ｍｓ，仿真时
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间设置为１０００ｓ，加速度计常值零偏量级１０－４ｇ，随机白噪
声的均方差量级为１０－５ｇ，有色噪声过程中的反相关时间常
数为６００ｓ，有色噪声的扰动均方差量级为１０－５ｇ，组合频率
为５Ｈｚ。仿真结果如图２～图４所示。

图２　位置误差示意图

图３　速度误差示意图

图４　姿态误差示意图

　　图２～图４表明：在加速度计输出采样信号中加入随机
常值误差和噪声扰动时，基于卡尔曼滤波的 ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组
合导航在１０００ｓ仿真时间内的导航精度指标为：位置误差
不大于２０ｍ，速度误差不大于 １ｍ／ｓ，姿态角误差不大于
００３°，均不会出现发散现象。

４　结束语

基于卡尔曼滤波的 ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统在假定
的简单误差模型下，导航精度可以满足空空导弹导航精度的

要求，从原理上初步验证了其在空空导弹领域应用的可行

性，可以尝试和探索ＧＦＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统在空空导弹
领域的工程化应用。
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