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　　摘　要：为了解决导弹飞行过程中捷联惯测组合误差系数相对于装订值的漂移问题，进一步提高惯性导航精

度，提出了一种捷联惯测组合误差系数的分离和补偿方法。该方法利用真空飞行段导弹仅受地球引力和姿态变

化引起的惯性力作用这一受力特点，结合惯测组合部分工具误差系数的射前修正，推导加速度计和陀螺仪输出模

型零次项和一次项误差系数的分离模型，计算误差系数漂移引起的惯性导航误差并给出修正方法。试验结果表

明，采用该方法可减小惯性导航误差约５６％，进一步提高了惯性导航精度。
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０　引　言

　　近年来新型制导控制技术的快速发展使制导精度得到

了更加显著的提高。其中，卫星、星光组合制导［１３］和光学、

毫米波、红外成像［４］等精确末制导技术弥补了纯惯性制导

导航误差随时间累积的不足［５］。然而，卫星制导存在不自

主、易受干扰等缺点，精确末制导结束后导弹仍有一段飞行

时间依赖纯惯性制导。为满足导弹对制导精度的要求，提

高惯性导航精度意义重大。

惯性导航系统的精度主要取决于惯性器件的精度［６］。

完善惯性器件误差建模技术及其工具误差系数分离方法是

提高惯性导航精度最直接有效的途径［７９］。导弹在真空

（１００ｋｍ以上的高空）中飞行时，通常只受地球引力和姿态

变化引起的惯性力作用，加速度计和陀螺仪输出除零位误

差外，只反映姿态运动所引起的附加加速度的影响，因此可

利用导弹真空段飞行时加速度计和陀螺仪的输出脉冲来分

离和修正某些工具误差系数。基于这一思想，本文研究提

出一种对加速度计、陀螺仪零次项和一次项误差系数在飞

行过程中进行分离和补偿的方法。为实现误差的在线分离

和补偿，必须满足如下条件：

（１）在信息采集段，发动机推力、控制力及其控制力

矩、空气动力及其空气动力矩等于零。这是因为只有满足

这些条件，导弹的视加速度才为零，加速度计和陀螺仪测量

通道的输出才能用于分离其零位偏差。而在导弹飞行中

段，发动机已关机且导弹在大气层外飞行，发动机推力、控

制力及其控制力矩、空气动力及其空气动力矩均等于零，满
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足上述要求，为实现误差的在线分离提供了有利条件。

（２）导弹上制导和控制系统正常工作。

（３）在修正段，导弹具有射程和射向修正能力。这是

因为只有导弹具有修正能力，才能在飞行结束前对分离出

的误差进行在线补偿以提高导航精度。而大多数弹道导弹

都安装末修发动机，使得导弹在修正段具备了修正误差的

能力，为实现误差的在线补偿提供了有利条件。

１　惯测组合误差模型

考虑安装误差的影响［１０］，惯测组合加速度计和陀螺仪

的输出模型如下：

犖狓
犜
＝犽０狓＋犽１狓（犪狓犫＋犽狔狓犪狔犫＋犽狕狓犪狕犫）＋犽２狓犪

２
狓犫

犖狔
犜
＝犽０狔＋犽１狔（犽狓狔犪狓犫＋犪狔犫＋犽狕狔犪狕犫）＋犽２狔犪

２
狔犫

犖狕
犜
＝犽０狕＋犽１狕（犽狓狕犪狓犫＋犽狔狕犪狔犫＋犪狕犫）＋犽２狕犪

２

烅

烄

烆
狕犫

（１）

犖犅狓
犜

＝犇０狓＋犈１狓（ω狓犫＋犈狔狓ω狔犫＋犈狕狓ω狕犫）＋

犇１狓犪狓犫＋犇２狓犪狔犫＋犇３狓犪狕犫

犖犅狔
犜

＝犇０狔＋犈１狔（犈狓狔ω狓犫＋ω狔犫＋犈狕狔ω狕犫）＋

犇１狔犪狓犫＋犇２狔犪狔犫＋犇３狔犪狕犫

犖犅狕
犜

＝犇０狕＋犈１狕（犈狓狕ω狓犫＋犈狔狕ω狔犫＋ω狕犫）＋

犇１狕犪狓犫＋犇２狕犪狔犫＋犇３狕犪

烅

烄

烆 狕犫

（２）

式中，犖狓、犖狔、犖狕 为加速度计在采样时间犜 内输出的表示

导弹质心沿弹体坐标系三轴的视加速度脉冲数；犪狓犫、犪狔犫、犪狕犫

为导弹质心沿弹体坐标系三轴的视加速度；犽０狓、犽０狔、犽０狕，

犽１狓、犽１狔、犽１狕，犽狔狓、犽狕狓、犽狓狔、犽狕狔、犽狓狕、犽狔狕，犽２狓、犽２狔、犽２狕分别为加速

度计零位误差，一次项误差系数，安装误差和二次项误差系

数；犖犅ｘ、犖犅ｙ、犖犅ｚ为陀螺仪在采样时间犜内输出的表示

导弹绕弹体坐标系三轴的转动角速度脉冲数；ω狓犫、ω狔犫、ω狕犫

为导弹绕弹体坐标系三轴的角速度；犇０狓、犇０狔、犇０狕，犇１狓、

犇２狓、犇３狓、犇１狔、犇２狔、犇３狔、犇１狕、犇２狕、犇３狕，犈１狓、犈１狔、犈１狕，犈狔狓、犈狕狓、

犈狓狔、犈狕狔、犈狓狕、犈狔狕分别为陀螺仪零位误差，过载引起的漂移

系数，一次项误差系数和安装误差。

２　误差系数在线分离方法

２．１　惯测组合部分误差系数射前分离模型

通常情况下，导弹发射时弹上惯测组合误差系数的装

订值取自于设计值或单元标定值［１１１２］。为了解决运输途中

惯测组合工具误差系数随时间产生的漂移，可进行误差系

数的射前修正［１３］。

导弹起竖后，加速度计和陀螺仪分别敏感支承力（与重

力大小相等，方向相反）及地球自转角速度在弹体系上的三

个分量，输出与之相应的脉冲，飞行程序利用单元标定的工

具误差系数进行误差补偿，得出相应的视加速度和角速度，

经导航计算得出导弹的质心运动参数，由于陀螺仪和加速

度计均存在工具误差，会分别产生质心位移偏差（犡犣１、犢犣１、

犣犣１）、（犡犣２、犢犣２、犣犣２）。

根据导弹起竖状态的受力方程，将工具误差系数偏差

引入加速度计和陀螺仪的误差模型，同时略去小量并积分，

得出惯测组合误差系数偏差射前补偿的修正公式。

加速度计：

犡犣１ ＝－
１

２
狋２Δ犓０狔

犢犣１ ＝
１

２
狋２（Δ犓０狓＋犵０Δ犓１狓）

犣犣１ ＝
１

２
狋２Δ犽０

烅

烄

烆
狕



Δ犓０狔 ＝－
２犡犣１
狋２

Δ犓１狓 ≈
２犢犣１
狋２犵０

Δ犓０狕 ＝
２犣犣１
狋

烅

烄

烆
２

（３）

　　注１　本文中前缀Δ表示系数偏差。统计结果显示加

速度计零次项误差系数偏差Δ犓０狓普遍小于一次项误差系

数偏差Δ犓１狓，可忽略Δ犓０狓对视位移偏差的影响。

陀螺仪：

犡犣２ ＝－
１

６
狋３β犵０（Δ犇０狕＋Δ犇１狕）

犢犣２ ≈０

犣犣２ ＝－
１

６
狋３β犵０（Δ犇０狔＋Δ犇１狔

烅

烄

烆
）



Δ犇０狔 ≈－
６犣犣２
狋３β犵０

Δ犇０狕 ≈－
６犡犣２
狋３β犵

烅

烄

烆 ０

（４）

式中，狋为射前导航精度检查所需要的时间，根据试验情况

确定；β为弧度和角秒的量纲转换系数；犵０ 为发射点重力加

速度值。

统计结果显示陀螺仪的零次项误差系数偏差大于一次

项偏差，可忽略Δ犇１狔、Δ犇１狕对视位移偏差的影响。

从理论上讲，射前修正可对五个误差系数 犓０狔、犓１狓、

犓０狕、犇０狔、犇０狕进行补偿。但由于射前导弹垂直竖立在发射

台上，无法分离犓０狓和犓１狓，只将其作为犓１狓误差进行修正，

试验结果分析表明犓０狓和犓１狓曾出现极性相反的情况，该修

正方法有可能引入更大的误差。基于上述原因，提出利用

真空段导弹受力特点进行误差系数的再分离和修正。

２．２　惯测组合真空理想状态误差系数分离模型

当惯测组合安装在导弹质心时，在信息采集段，由于导

弹不受推力、控制力、空气动力的作用，仅受地球引力，此时
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惯测组合加速度计测量通道的视加速度应为零。记加速度

计输出脉冲数偏差为δ犖狓、δ犖狔、δ犖狕，陀螺仪输出脉冲数偏

差为δ犖犅狓、δ犖犅狔、δ犖犅狕，则有

Δ犓０狓 ＝δ犖狓

Δ犓０狔 ＝δ犖狔

Δ犓０狕 ＝δ犖

烅

烄

烆 狕

，
Δ犇０狓 ＝δ犖犅狓

Δ犇０狔 ＝δ犖犅狔

Δ犇０狕 ＝δ犖犅

烅

烄

烆 狕

（５）

２．３　惯测组合动态补偿误差系数分离方法

一般情况下，惯测组合并非安装在导弹质心位置，当导

弹绕质心以角速度ω１，角加速度ω
·

１ 转动时会产生附加加

速度（δ犪狓犫、δ犪狔犫、δ犪狕犫），此时，加速度计会敏感该附加加速

度。加速度计敏感到的附加加速度在弹体坐标系各轴的分

量如下：

δ犪狓犫

δ犪狔犫

δ犪

熿

燀

燄

燅狕犫

＝

犪１１ 犪１２＋犫１２ 犪１３＋犫１３

犪２１＋犫２１ 犪２２ 犪２３＋犫２３

犪３１＋犫３１ 犪３２＋犫３２ 犪

熿

燀

燄

燅３３

Δ狓犕１

Δ狔犕１

Δ狕犕

熿

燀

燄

燅１

（６）

式中，Δ狓犕１、Δ狔犕１、Δ狕犕１为惯测组合中心与导弹质心距离在

弹体坐标系上的三个分量；犪犻犼、犫犻犼可由角速度和角加速度计

算得到。

由于真空段附加加速度和弹体角速度均不大，因此可

认为零位误差和附加加速度共同导致了加速度计和陀螺仪

的输出脉冲：

犖狓
犜
＝犓０狓＋犓１狓δ犪狓犫

犖狔
犜
＝犓０狔＋犓１狔δ犪狔犫

犖狕
犜
＝犓０狕＋犓１狕δ犪

烅

烄

烆
狕犫

，

犖犅狓
犜

＝犇０狓＋犇１狓δ犪狓犫

犖犅狔
犜

＝犇０狔＋犇１狔δ犪狔犫

犖犅狕
犜

＝犇０狕＋犇１狕δ犪

烅

烄

烆
狕犫

（７）

　　则输出脉冲差为

δ犖狓 ＝Δ犓０狓＋Δ犓１狓δ犪狓犫

δ犖狔 ＝Δ犓０狔＋Δ犓１狔δ犪狔犫

δ犖狕 ＝Δ犓０狕＋Δ犓１狕δ犪

烅

烄

烆 狕犫

，
δ犖犅狓 ＝Δ犇０狓＋Δ犇１狓δ犪狓犫

δ犖犅狔 ＝Δ犇０狔＋Δ犇１狔δ犪狔犫

δ犖犅狕 ＝Δ犇０狕＋Δ犇１狕δ犪

烅

烄

烆 狕犫

（８）

　　式中６个方程１２个未知数，无法求解。而射前修正存

在的问题是在计算Δ犓１狓、Δ犇０狔、Δ犇０狕时假定 Δ犓０狓、Δ犇１狔、

Δ犇１狕为零，实际上Δ犓０狓、Δ犇１狔、Δ犇１狕并不为零，需要进一步

扣除掉近似计算带来的误差。因此，结合惯测组合射前修

正和真空飞行误差系数分离模型，联立式（３）、式（４）和

式（８）计算得

δ犖狓 ＝Δ犓０狓＋Δ犓１狓δ犪狓犫

犢犣１ ＝
１

２
狋２（Δ犓０狓＋犵０Δ犓１狓

烅

烄

烆
）


Δ犓０狓 ＝δ犖狓－δ犪狓犫
δ犖狓－２犢犣１／狋

２

δ犪狓犫－犵０

Δ犓１狓 ＝
δ犖狓－２犢犣１／狋

２

δ犪狓犫－犵

烅

烄

烆 ０

（９）

δ犖狔 ＝Δ犓０狔＋Δ犓１狔δ犪狔犫

犡犣１ ＝－
１

２
狋２Δ犓０狔

δ犖狕 ＝Δ犓０狕＋Δ犓１狕δ犪狕犫

犣犣１ ＝
１

２
狋２Δ犓０

烅

烄

烆
狕



Δ犓０狔 ＝－
２犡犣１
狋２

Δ犓１狔 ＝
δ犖狔＋２犡犣１／狋

２

δ犪狔犫

Δ犓０狕 ＝
２犣犣１
狋２

Δ犓１狕 ＝
δ犖狕－２犣犣１／狋

２

δ犪

烅

烄

烆 狕犫

（１０）

δ犖犅狔 ＝Δ犇０狔＋Δ犇１狔δ犪狔犫

犣犣２ ＝－
１

６
狋３β犵０（Δ犇０狔＋Δ犇１狔）

δ犖犅狕 ＝Δ犇０狕＋Δ犇１狕δ犪狕犫

犡犣２ ＝－
１

６
狋３β犵０（Δ犇０狕＋Δ犇１狕）

烅

烄

烆



Δ犇０狔 ＝－６犣犣２／狋
３

β犵０－
δ犖犅狔＋６犣犣２／狋

３

β犵０

δ犪狔犫－１

Δ犇１狔 ＝
δ犖犅狔＋６犣犣２／狋

３

β犵０

δ犪狔犫－１

Δ犇０狕 ＝－６犡犣２／狋
３

β犵０－
δ犖犅狕＋６犡犣２／狋

３

β犵０

δ犪狕犫－１

Δ犇１狕 ＝
δ犖犅狕＋６犡犣２／狋

３

β犵０

δ犪狕犫－

烅

烄

烆 １

（１１）

　　式（９）～式（１１）是在加速度计和陀螺仪误差系数射前

标定和真空飞行时变化不大的假定下得出的。事实上，惯

测组合误差系数是随时间变化的，因此上述结论本身也存

在一定的误差。但由于导弹飞离大气层所需时间很短，上

述分离模型相比仅进行射前误差系数修正，精度更高。

３　导航误差补偿方法

３．１　导航误差计算方法

导航误差包括两部分：一部分是惯测组合误差系数偏

差引起的初始对准误差造成的导航误差；一部分是惯测组

合误差系数偏差引起的飞行过程中的导航误差。

初始姿态对准中，初始俯仰角偏差Δφ０、偏航角 ０ 根

据犢、犣两个方向加速度计和陀螺仪测量通道的输出脉冲数

计算得出［１４１７］。在射前修正中由于导航计算用到了Δφ０、

０ 的初值，因此射前修正后形成的惯测组合误差偏差

式（９）～式（１１）不能反过来修正Δφ０、 ０，而真空飞行中形

成的惯测组合零位偏差值式（５）则可以用来修正Δφ犕０、０。

在诸元计算过程中增加工具误差系数环境函数
Δφ０

犓０狔
、
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Δφ０

犇０狕
、 ０

犓０狕
、 ０

犇０狔
、犔
Δφ０

、犎
Δφ０

、犔
 ０

、犎
 ０

的计算，并将其

装订上弹，根据加速度计和陀螺仪输出脉冲数，应用式（５）

求取各误差系数偏差，按照式（１２）计算惯测组合误差系数

偏差引起的初始对准偏差以及相应的射程导航误差Δ犔１

和横向导航误差Δ犎１：

Δ犔１ ＝
犔

Δφ （０
Δφ０

犓０狔

Δ犓０狔＋
Δφ０

犇０狕

Δ犇０）狕 ＋

犔

 （０ 
０

犓０狕

Δ犓０狕＋
 ０

犇０狔

Δ犇０ ）狔

Δ犎１ ＝
犎

Δφ （０
Δφ０

犓０狔

Δ犓０狔＋
Δφ０

犇０狕

Δ犇０）狕 ＋

犎

 （０ 
０

犓０狕

Δ犓０狕＋
 ０

犇０狔

Δ犇０ ）

烅

烄

烆
狔

（１２）

　　在诸元计算过程中增加工具误差系数环境函数
犔

犓０狓
、

犔

犓０狔
、犔
犇０狕

、犔
犓１狓

、犔
犓１狔

、犔
犇１狕

、犎
犇０狔

、犎
犓０狕

、犎
犇１狔

、犎
犓１狕

的计

算，并将其装订上弹，根据加速度计和陀螺仪输出脉冲数，

应用式（５）或式（９）～式（１１）求取各误差系数偏差，按照式

（１３）计算惯测组合误差系数偏差引起的射程导航误差Δ犔２

和横向导航误差Δ犎２：

Δ犔２ ＝
犔

犓０狓

Δ犓０狓＋
犔

犓０狔

Δ犓０狔＋
犔

犓１狓

Δ犓１狓＋

犔

犓１狔

Δ犓１狔＋
犔

犇０狕

Δ犇０狕＋
犔

犇１狕

Δ犇１狕

Δ犎２ ＝
犎

犓０狕

Δ犓０狕＋
犎

犓１狕

Δ犓１狕＋
犎

犇０狔

Δ犇０狔＋

犎

犇１狔

Δ犇１

烅

烄

烆
狔

（１３）

３．２　导航误差修正方法

一般的，弹道导弹都安装有末修发动机，因此可采用末

修发动机进行导航误差的修正。设修正时刻为狋犽，导弹处

于惯性坐标系水平状态，且偏航角为零，要同时修正纵向和

横向误差，则必须改变导弹偏航角。根据所需修正的纵向

和横向误差量计算修正姿态 犮，并按Δ狋犮 开启一次发动机

即可同时完成纵向误差和横向误差的修正。

犮 ＝

烄

烆

ａｒｃｔａｎ －

犔

犞狓犮

犎

犞狕犮

Δ犎１＋Δ犎２

Δ犔１＋ΔＬ

烌

烎

２

，

Δ狋犮
（

＝

犎

犞 ）狕犮
２

－２
犎

狕犮

Δ犎１＋Δ犎２
犪犮ｓｉｎ

［ ］
犮

１
２

－
犎

犞狕犮

犎

狕犮

（１４）

式中，犔
犞狓犮

、犎
犞狕犮

、犎
狕犮
是标准弹道修正点处的偏导数；犪犮为

开启末修发动机产生的加速度，其方向沿弹体纵对称轴正

方向。

３．３　修正惯测组合误差系数装订值

根据式（５）或式（９）～式（１１）求取各工具误差系数偏差

后，对弹上惯测组合误差系数装订值进行修正，之后采用新

的误差系数（犓０狓＋Δ犓０狓、犓０狔＋Δ犓０狔、犓０狕＋Δ犓０狕）、（犓１狓＋

Δ犓１狓、犓１狔＋Δ犓１狔、犓１狕＋Δ犓１狕）、（犇０狓＋Δ犇０狓、犇０狔＋Δ犇０狔、

犇０狕＋Δ犇０狕）、（犇１狓＋Δ犇１狓、犇１狔＋Δ犇１狔、犇１狕＋Δ犇１狕）进行惯性

导航。

４　试验及分析

本试验将惯测组合误差系数在线分离和补偿算法以软

件包的形式加入到导弹飞行控制程序中。设置试验初始位

置为东经１１６°，北纬４１°，高度１０００ｍ；目标位置为东经

１１０°，北纬４０°，高度１５０ｍ。试验中，首先不加载误差在线

分离和补偿算法软件包，记录惯性导航误差；再加载误差在

线分离和补偿算法软件包对捷联惯测组合加速度计和陀螺

仪输出模型的零次项和一次项误差系数进行分离并补偿其

引起的导航误差，记录惯性导航误差。两种试验下惯性导

航射程方向的误差如表１所示。

表１　试验结果

序号 原惯性导航误差 分离误差 补偿后惯性导航误差

１ －０．４６６０７ －０．７４０６２ ０．２７４５５

２ ０．４６２９９ ０．２６７０２ ０．１９５９７

３ －０．４８１２３ －０．２９５６５ －０．１８５５８

４ ０．１８８３４ ０．１１５８０ ０．０７２５３

５ １．０００００ ０．２５１４３ ０．７４８５７

６ －０．２５４６１ ０．０１３８９ －０．２６８５０

７ －０．６６１４０ －０．２０２６５ －０．４５８７５

８ －０．８１２９４ －０．２３１０７ －０．５８１８７

９ －０．８６８９３ －０．０９３８５ －０．７７５０８

１０ ０．３６４２６ －０．０９２４７ ０．４５６７３

１１ ０．２４２２１ ０．５１８３５ －０．２７６１４

１２ ０．０８０１７ －０．０１２０９ ０．０９２２６

标准差１σ ０．５５４７６ ０．３０８７２ ０．４２６９７

　注：表中数据以１２次试验中绝对值最大的一次原惯性导航误差为

标准１，对数据进行标准化处理。

分析表１中数据可知：采用该方法９次分离的极性与

惯性导航相同，３次极性不同。但从数据可以看出，极性不

同时，分离出的惯性导航误差很小，影响亦很小。不进行分

离补偿时惯性导航误差为０．５５４７６；如果采用该方法分离

并进行补偿，则惯性导航误差降至０．４２６９７。该方法分离

出的惯性导航误差为０．３０８７２，可减小惯性导航射程误差

约５６％。

另外，采用该方法分离并补偿的导弹横向误差很小，这

是因为引起导弹横向误差最大的误差源是瞄准误差，采用

该方法在飞行过程中无法分离出瞄准误差，基本可以认为

该方法对提高导弹横向精度效果不大。
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５　结　论

本文针对捷联惯测组合误差系数飞行过程中的漂移问

题，提出了一种利用飞行真空环境分离和修正加速度计、陀

螺仪零次项和一次项误差系数的方法，试验结果表明该方

法可减小惯性导航射程误差约５６％，对提高惯性导航精度

的贡献较大。通过本文的工作，在提高惯性导航制导精度

的同时，也为进一步提高导弹横向精度提供了一个更准确

的研究方向，即对瞄准误差分离方法的研究。
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