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车载导弹光学辅助数学传递对准方法
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摇 摇 摘要: 从发射准备时间和对准精度等方面分析现代战争环境下车载导弹对初始对准的要求,
提出利用自准直仪进行光学辅助数学传递对准的方法。 给出光学辅助数学传递对准系统搭建方

案,推导主、子惯导方位光学传递关系,将光学准直得到的相对方位测量角引入到“角速度 + 加速

度冶匹配模式中构成新的量测方程,对主、子惯导安装角进行滤波估计。 在实验室条件下对方位光

学传递算法的正确性和精度进行了验证,并对光学辅助数学传递对准方法进行了数学仿真分析,仿
真结果表明,该方法具有较快的对准速度和较高的对准精度,能够满足现代车载导弹快速高精度初

始对准的要求。
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Abstract: The requirements of vehicle鄄launched missile for the initial alignment in modern warfare are
analyzed from the aspects of launch preparation time and alignment accuracy. A new alignment method
combining optical collimation and transfer alignment is proposed. A system construction scheme is pro鄄
posed, and an optical azimuth transitive relation between master inertial navigation system (MINS) and
slave inertial navigation system (SINS) is derived. The relative azimuth obtained by optical collimation is
introduced into the measurement equation of “ angular rate plus acceleration matching冶 to estimate the
installation angle between MINS and SINS by utilizing the Kalman filter. In the laboratory, the principle
experiment is implemented to verify the optical azimuth transfer algorithm. The mathematical simulation
for optically鄄aided transfer alignment is carried out. The simulation results show that the proposed method
has fast convergence speed and high alignment accuracy to meet the demand of the initial alignment of
modern vehicle鄄launched missiles.
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0摇 引言

车载导弹发射前处于低速或静止状态,在现代

快速响应战争环境下,发射车从占领发射阵地至导

弹发射这段时间内是比较脆弱的,容易遭受打击,发
射准备时间是评价现代车载导弹射前生存能力的重

要技术指标[1]。
初始对准和弹车系统测试是车载导弹发射前需

要完成的两项主要工作。 随着电子技术的发展,弹
车系统测试工作所需的时间越来越短,部分测试工

作可以在行驶途中完成;而导弹瞄准工作需要在发

射车停止后进行,并且需要占用较长的时间。 如何

缩短导弹初始对准时间,降低对准系统对发射场坪、
环境条件的要求,是车载导弹快速发射技术需要解

决的关键问题。
车载导弹初始对准方式主要有光学瞄准、自对

准和传递对准等。 光学瞄准精度高,但需要在发射

阵地静态进行,配套设备要求高、占时长、自动化程

度低[2]。 自对准依靠惯导自身的输出完成对准,不
需要外界信息,但对准精度受惯性器件工艺制约和

环境干扰影响,且方位角对准时间长,很难满足高精

度快速初始对准的要求。 传递对准[3] 需要配备高

精度主惯导,并对载车机动形式有一定要求。
本文针对车载导弹快速高精度初始对准的需

求,将光学瞄准和常规传递对准相结合,提出了利用

自准直仪辅助数学传递对准的方法。 推导了发射阵

地主、子惯导方位传递关系,建立了传递对准数学模

型,将光学准直得到的相对方位测量角引入到“角
速度 +加速度冶匹配模式中构成新的量测方程,对
主、子惯导安装角进行滤波估计,并通过仿真对比分

析,验证了新方法的优越性。

1摇 快速发射传递对准方法分析

目前常用的数学传递对准匹配模式主要有计算

参数匹配和测量参数匹配两种。 计算参数匹配法

(如“速度 + 姿态冶匹配)鲁棒性好、抗噪声能力强,
但对准速度较慢,且对发射车机动形式有一定要求,
在实战中,发射车质量较大且受地形地貌的限制不

能保证提供足够的姿态机动[4 - 6];测量参数匹配法

(如“角速度 +加速度冶匹配)实时性强,水平姿态角

对准速度快、精度高,但抗干扰能力有限,方位失准

角估计精度差,适用于发射车静止或运动状态平缓

的情况[7 - 8]。
本文提出的车载导弹光学辅助数学传递对准方

法利用自准直仪测量主、子惯导的相对方位关系,利
用数学传递对准完成水平姿态角的快速估计,综合

考虑对准时间、精度、载车机动等因素,应选择“角
速度 +加速度冶匹配模式。

初始对准系统搭建如图 1 所示,主要包括车载

高精度主惯导、自准直仪、弹上惯导、方位棱镜、车载

计算机等。 方位棱镜与子惯导(弹上惯导)固连安

装,子惯导与主惯导体轴平行,自准直仪与主惯导固

连安装。 自准直仪的测量角度范围为 依 2 000义,在初

始对准系统设备安装时,要检验工装精度,保证棱镜

反射光线在自准直仪的俘获范围内。

图 1摇 车载导弹初始对准系统组成

Fig. 1摇 System composition for initial alignment
of vehicle鄄launched missiles

摇

车载导弹快速发射传递对准流程如下:在导弹

库阵地,车载主惯导完成初始对准和标定;发射车开

往发射阵地途中,主惯导持续工作,保持姿态基准;
发射车到达发射阵地停稳并调平后,完成主、子惯导

快速传递对准;导弹起竖导航,准备发射。

2摇 快速发射数学传递对准模型

2郾 1摇 惯导误差传播模型

车载导弹传递对准过程中,涉及到主、子两套惯

性导航系统,其误差传播特性同单个惯导系统的误

差传播特性有一定差异。 在进行数学传递对准建模

处理过程中,需要对惯导系统误差传播模型中的相

关参量进行重新定义和处理,以区别于研究单个惯

导时的情形。
主、子惯导均采用捷联式惯性导航系统,主惯导
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的导航坐标系记为 n 系,子惯导的导航坐标系记为

n忆系;定义子惯导相对主惯导的安装角为 渍a =
[渍ax 渍ay 渍az] T;定义子惯导导航坐标系与主惯导

导航坐标系对应坐标轴之间的误差角为姿态失准

角,记为 渍 = [渍x 渍y 渍z] T . 则在地理坐标系内,
子惯导相对主惯导的误差传播模型[9]为

渍·n = -棕n
in 伊 渍n + 驻棕n

in + Cn忆
b 驻棕s, (1)

啄 v
·n = (Cn忆

n - I) fnm - (2棕n
ie +棕n

en) 伊 啄vn -
啄棕n

en 伊 vn忆
s + Cn忆

b 驻as, (2)

啄姿
·
=

啄vx
RN + hsecL +

vmx
RN + hsecLtanL·啄L, (3)

啄L
·
=

啄vy
Rm + h, (4)

式中:驻棕s 为子惯导陀螺仪常值漂移;棕n
in为主惯导

计算导航坐标系相对于惯性参考坐标系的旋转角速

度矢量在其计算导航坐标系中的分量形式;驻棕n
in为

对应误差量;fnm为导航系内表示的主惯导的视加速

度;棕n
en为导航系的位置角速度;vn忆

s 为子惯导的速

度;驻as 为子惯导的加速度计测量误差;RM、RN 为当

地子午圈和卯酉圈半径;姿、L、h 分别为地理经度、纬
度和高度。
2郾 2摇 数学传递对准状态方程

取状态向量为

X = [渍x 摇 渍y 摇 渍z 摇 啄vnx 摇 啄vny 摇 啄L摇 啄姿摇 驻棕x

驻棕y 摇 驻棕z 摇 驻ax 摇 驻ay 摇 驻az 摇 渍ax 摇 渍ay 摇 渍az] T,
(5)

式中: 渍x、渍y、渍z 为姿态失准角;啄vnx、啄vny 为主、子惯

导东向及北向速度之差;啄L、啄姿 为经度、纬度之差;
驻棕x、驻棕y、驻棕z 为子惯导陀螺常值漂移;驻ax、驻ay、
驻az 为子惯导加速度计测量零偏;渍ax、渍ay、渍az为主、
子惯导安装角。

系统的状态方程为

X
·

= AX + BW, (6)
式中:A 为系统状态转移矩阵;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

(1)式 ~ (4)式给出的惯导系统误差传播方程确定。
2郾 3摇 “角速度 +加速度冶观测方程

采用“角速度 +加速度冶匹配模式时,通过观测

主、子惯导的角速度和加速度信息,对主、子惯导安

装角进行估计。
记主惯导测得的角速度和比力分别为 棕bm 和

fbm,子惯导测得的角速度和比力分别为 棕bs和 fbs,
主、子惯导安装矩阵为 Cb

a . 主、子惯导数学传递对

准过程中,以主惯导为参考基准,因此,不考虑主惯

导陀螺和加表的测量误差。
主、子惯导测量信息有如下关系:

棕bs = Cb
a棕bm + 驻棕s,

fbs = Cb
a fbm + 驻as

{ .
(7)

当安装角为小量时,有

Cb
a =

1 渍az - 渍ay

- 渍az 1 渍ax

渍ay - 渍ax

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú1
= I - [渍a] 伊 , (8)

式中:[渍a] 伊 为 渍a 构成的反对称矩阵;渍ax、渍ay为水

平方向安装角,可由数学传递对准得到;渍az为未知

参数。
从而

棕bs -棕bm = (Cb
a - I)棕bm + 驻棕s =

[棕bm] 伊 渍a + 驻棕s,

fbs - fbm = (Cb
a - I) fbm + 驻as =

[ fbm] 伊 渍a + 驻as

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï .

(9)

则系统的观测向量为

Z =

棕bsx - 棕bmx

棕bsy - 棕bmy

棕bsz - 棕bmz

fbsx - fbmx
fbsy - fbmy
fbsz - fbm

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

z

, (10)

观测方程为

Z =HX + V, (11)
式中:H 为观测矩阵;V 为观测噪声。

3摇 惯导方位光学传递

如图 2 所示,OaXaYaZa、ObXbYbZb 分别为主、子
惯导体坐标系,Ya 指前,Xa 指右,Za 指上;OaXSYSZS

为自准直仪坐标系,P 为方位棱镜棱脊的单位向量。
OaOb 为瞄准仪对棱镜自准直时的光轴向量,

OaOb 与 P 垂直,AP、兹P 分别为自准直仪平盘角和竖

盘角。
在车载导弹初始对准系统中,方位棱镜与子惯

导固连安装,自准直仪与主惯导固连安装,以上设备

安装完成后,需利用经纬仪、水平平台等设备,借助

北向基准,采用常规标定方法对棱镜安装误差角 琢、
茁 以及自准直仪与主惯导的安装矩阵 Ca

S 进行标定,
本文不再详述。

设 OaOb 的单位向量为 L,则 L 在 S 坐标系下
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表示为

LS = [cos 兹Psin AP,cos 兹Pcos AP,sin 兹P] T . (12)

图 2摇 光学方位传递坐标关系

Fig. 2摇 Coordinate relation of optical azimuth transfer
摇

则 L 在 a 系下表示为

La = Ca
SLS . (13)

由 琢、茁 得到棱脊单位向量在 b 系下的分量:
Pb = [cos 茁sin 琢,cos 茁cos 琢,sin 茁] T . (14)

则在 a 系下 P 向量为

Pa = Ca
bPb, (15)

式中:Cb
a 包含 渍ax、渍ay、渍az3 个安装角参数。

OaOb 与 P 垂直,可得

LaPa = 0. (16)
由(8)式、(12)式 ~ (16)式可解出 渍az,从而得

到安装角 渍a 和安装矩阵 Cb
a .

4摇 光学辅助传递对准

根据 (15)式可知,在利用方位光学传递公式计

算 渍az之前,首先要知道水平方向安装角 渍ax和 渍ay的

大小。 “角速度 + 加速度冶匹配模式传递对准对水

平安装角估计精度高、收敛速度快,因此可先通过

“角速度 +加速度冶传递对准对 渍ax和 渍ay进行估计。
车载导弹光学辅助数学传递对准步骤如下:首

先采用“角速度 + 加速度冶匹配模式传递对准滤波

器对水平方向安装角 渍ax和 渍ay进行估计,如(17)式
中的 Z1 所示,等待滤波估计收敛后,将 渍ax、渍ay和自

准直仪的测量值带入方位光学传递公式计算主、子
惯导相对方位角 渍az,最后将 渍az与“角速度 + 加速

度冶构成新的量测方程 Z2,再次进行数学传递对准

滤波估计,以提高天向安装角估计的估计精度。

Z =

Z1 =
棕bs -棕bm

fbs - f
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

bm
, t臆Ta;

Z2 =

棕bs -棕bm

fbs - fbm
渍a

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

z

, t > Ta

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

.
(17)

式中:Ta 为预设数学传递对准收敛时间阀值。
在通过数学、光学传递得到子惯导相对于主惯

导的安装角后,可得到子惯导相对于导航坐标系的

姿态矩阵,即
Cb

n = Cb
aCa

n, (18)
式中:Ca

n 为主惯导姿态矩阵。
通过 Cb

n 进行姿态角提取,可以得到子惯导相

对导航坐标系的姿态信息,从而实现对子惯导姿态

角的修正。

5摇 实验验证与分析

5郾 1摇 方位光学传递实验验证

为了验证惯导方位光学传递算法,于 2014 年

3 月在哈尔滨工业航天工程系导航与对准实验室进

行了 7 次实验,分别用 2 个标准六面体代替主、子惯

导,测量设备为经纬仪。 方位光学传递算法根据标

定得到的 琢、茁、Ca
S、渍ax、渍ay以及自准直仪测量得到的

AP、兹P,计算出 渍az,同时,利用经纬仪和六面体对 渍az

的值进行校准,方位光学传递的计算结果与校准结

果对比如表 1 所示。 由表 1 可以看出,7 组实验中

渍az的计算结果和校准结果差值均在 3义以内,方位光

学传递的计算精度较高(误差主要是由仪器设备误

差以及环境干扰影响造成的),验证了算法的正确

性。

表 1摇 方位光学传递实验结果
Tab. 1摇 Experimental results of optical azimuth transfer

序号 计算 渍az / ( 义) 校准 渍az / ( 义) 误差 驻渍az / ( 义)

1 597郾 67 595郾 02 2郾 65

2 819郾 83 818郾 02 1郾 81

3 370郾 57 372郾 95 - 2郾 38

4 388郾 09 386郾 80 1郾 29

5 940郾 31 942郾 82 - 2郾 51

6 477郾 28 474郾 50 2郾 78

7 901郾 73 900郾 81 0郾 92

摇 摇 根据导弹快速发射传递对准流程,在实际工作

中,发射车到达发射阵地,车底盘伸出支腿并调平稳

定后,进行主、子惯导快速传递对准。 因此,实际工

作中自准直仪方位光学传递的工作环境比较稳定,
仅车载设备的振动对光学测量角度的影响较小。
5郾 2摇 光学辅助传递对准数学仿真分析

5郾 2郾 1摇 仿真条件

1)惯导参数设置:车载主惯导陀螺常值漂移

0郾 003毅 / h(1滓),加速度表零偏 1 伊 10 - 5 g(1滓);弹上
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子惯导陀螺常值漂移 0郾 01毅 / h(1滓),加速度表零偏

1 伊 10 - 4 g(1滓);主、子惯组数据更新周期为 0郾 01 s,
传递对准滤波周期为 0郾 2 s.

2)光电设备参数设置:自准直仪瞄准误差 1义,
棱镜 琢、茁 值标定误差 5义,自准直仪、主惯导安装角

标定误差 5义. 预设主、子惯导安装角为[15忆, - 15忆,
10忆],自 准 直 仪 与 主 惯 导 安 装 角 为 [ 15忆, 15忆,
- 10忆],琢 为 - 5忆,茁 为 5忆.
5郾 2郾 2摇 数学传递对准结果

发射车行驶 2 h,到达发射阵地停稳后,在静止

状态下进行数学传递对准,仿真时间 100 s,仿真结

果如图 3、图 4 所示。

图 3摇 “速度 +姿态冶模式下安装角估计误差

Fig. 3摇 Estimated errors of installation angles in
“velocity plus attitude matching冶 mode

摇

两种匹配模式下传递对准精度和滤波估计收敛

时间对比如表 2 所示。

表 2摇 不同匹配模式仿真结果对比

Tab. 2摇 Comparison of simulated results

for different matching

匹配模式 收敛时间 / s 驻渍a / ( 忆)

速度 + 姿态 80 1郾 8,2郾 0,2郾 3

角速度 + 加速度 25 0郾 36,0郾 33,15郾 12

5郾 2郾 3摇 光学辅助传递对准仿真结果

根据(17)式,在“角速度 +加速度冶传递对准收

敛后(25 s 以后),进行光学辅助数学传递对准,仿

图 4摇 “角速度 +加速度冶模式下安装角估计误差

Fig. 4摇 Estimated errors of installation angles under
angular rate plus acceleration matching

摇

真结果如图 5 所示。

图 5摇 光学辅助传递对准安装角估计误差

Fig. 5摇 Estimated errors of installation angles in
optically鄄aided transfer alignment mode

摇

光学方位辅助系统对主、子惯导天向安装角估

计精度有较大提高,估计误差由常规“角速度 + 加

速度冶匹配模式下的 15郾 12忆减小到 10义,对水平方向

安装角影响较小。
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5郾 2郾 4摇 结果分析

由仿真结果可以看出,在发射车静止状态下,由
于没有姿态摇摆的激励,“速度 + 姿态冶匹配模式收

敛速度较慢,安装角估计精度不高;而“角速度 + 加

速度冶匹配模式收敛速度较快(25 s),水平方向安装

角估计精度也较高(0郾 36忆、0郾 33忆)。 为了解决天向

安装角的估计精度低问题,引入光学方位辅助系统

后,天向安装角估计精度达到 10义,修正时间也较

短。 改进后的弹上惯导对准方法在对准时间(小于

30 s)和对准精度(水平 0郾 36忆、0郾 33忆,天向 10义)两个

方面均取得了较好的效果。

6摇 结论

经实验验证,本文提出的利用自准直仪和棱镜

进行主、子惯导光学方位传递的方法精度较高,速度

较快。 将光学方位传递与“角速度 + 加速度冶数学

方法相结合进行主、子惯导传递对准,既保留了“角
速度 +加速度冶匹配模式水平方向精度高、速度快

的优点,又解决了传统方法中天向安装角估计精度

差的问题,能够满足车载导弹快速高精度初始对准

的要求。
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