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采用双机协同的指令修正惯性中制导方法

李洪钶, 张 斌, 赵 雨
(空军工程大学航空航天工程学院,西安,710038)

摘要 为了修正中远距空空导弹惯性中制导过程中的导航误差,提出了采用双机协同的指令修

正惯性中制导方法。首先,建立中制导段的运动方程,介绍双机协同探测获取导弹位置信息和

角度信息的原理,给出弹上计算机解算导航信息的方法;其次,设计含有指令修正的捷联惯性导

航系统(SINS),列出系统的状态方程和量测方程;最后,为解决导航系统的非线性问题,引入无

迹卡尔曼滤波(UKF)算法。仿真结果表明:双机协同定位方法能够在一定的精度范围内解算出

导弹的导航信息,UKF算法能很好地解决导航系统的非线性问题,采用双机协同的指令修正方

法能够修正SINS的导航误差,提高中制导的精度。
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AStudyofMethodofCommandAmendmentInertialMidcourseGuidanceBased
onDualAircraftCooperation

LIHongke,ZHANGBin,ZHAOYu
(AeronauticsandAstronauticsEngineeringCollege,AirForceEngineeringUniversity,Xi'an710038,China)

Abstract:Inordertocorrectthenavigationerrorofmid􀆼longrangeair􀆼to􀆼airmissileintheinertialmid-
courseguidance,amethodofcommandamendmentinertialmidcourseguidanceisproposedbyadoptinga
dualaircraftcooperationmethod.Firstly,amotionequationofmidcourseguidanceisestablished,theprin-
cipleofdualaircraftcooperativedetectiontoobtainthepositioninformationandtheangleinformationof
themissileareintroduced,andamethodofsolvingthenavigationinformationformissilecomputerisgiv-
en.Secondly,thesystemwithcommandamendmentforstrap􀆼downinertialnavigationsystem (SINS)is
designed,andastateequationandaquantityequationofthesystemarelisted.Moreover,tosolvethenon-
linearproblemofnavigationsystem,thenovelalgorithmofUnscentedKalmanFilter(UKF)isintro-
duced.Thesimulationresultsshowthatthepositionmethodbydualaircraftcooperationcanpreciselycal-
culatethenavigationinformationofthemissileinacertainrange.TheUKFalgorithmisusefultosolvethe
problemofnavigationsystem,andthemethodofcommandamendmentbasedondualaircraftcooperation
cancorrectthenavigationerrorofSINS,andcanalsoimprovetheprecisionofthemidcourseguidance.
Keywords:commandamendment;dualaircraftcooperation;midcourseguidance;Strap􀆼downInertialnavi-



gationsystem;UnscentedKalmanFilter

  中远距空空导弹是21世纪主要的空战武器[1]。
其导引头不能在发射前完成对目标的锁定,需要采

用初制导、中制导、末制导的复合制导方式[2]。中制

导在整个制导过程中持续的时间最长,为导弹的末

制导提供有利的空战占位,对整个制导段影响很大。
由于惯性导航系统具有自主性强、隐蔽性好的特点,
目前的中远距空空导弹多采用惯性中制导[3],而惯

性导航系统的导航误差随工作时间累积[4􀆼5],因此需

要采用一定的技术手段修正惯性导航的误差。
文献[6~7]采用捷联惯性导航系统(Strap􀆼

downInertialNavigationSystem,SINS)与卫星组

合的方式,指出卫星信号受战场环境影响大、导弹高

速运动时易导致信号中断等缺点;文献[8]研究了无

线电指令修正技术具有弹上设备简单、受天气影响

小、指令信号经编码后抗干扰性强等优点,以及精度

随距离的增加而降低的缺点;文献[9~10]分别从双

机协同定位测角精度和双机协同攻击指令瞄准精度

方面充分体现了双机协同在空战中的优势。
本文结合中远距空空导弹的中制导运动模型与

SINS原理,采用双机协同的方法,完成对导弹位置、
方位角和俯仰角的量测,解出导航信息,并对SINS
的误差进行修正。扩展卡尔曼滤波(ExtendedKal-
manFilter,EKF)与无迹卡尔曼滤波(Unscented
KalmanFilter,UKF)在组合导航滤波中的应用得

出两者计算复杂度相当,但 UKF比EKF收敛速度

快,且精度高[11],因此本文采用UKF算法解决导航

系统的滤波问题。

1 中制导段的运动模型

在导弹的中制导段,忽略导弹绕自身滚转对弹

道的影响,将导弹视为可控质点,其运动方程[2]为:

x
·

=vcosθcosψv

y
·

=vsinθ

z
·

=-vcosθsinψv

v
·

=(Pcosαcosβ-Fx -mgsinθ)/m

θ
·

=(Psinα+Fy -mgcosθ)/mv
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·

v =-(Pcosαsinβ+Fz)/mvcosθ
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式中:x、y、z 分别为导弹在x、y、z 轴上的位

置;α为攻角;β为侧滑角;θ为弹道倾角;ψv 为弹

道偏角;P 为发动机推力;Fx 、Fy 、Fz 分别为空

气动力F 在x、y、z轴上分解得到的阻力、升力和

侧向力。

2 采用双机协同的指令形成方法

2.1 采用双机协同的指令形成原理

由于空空导弹体积小,飞行速度快,通过单机探

测获得的位置与速度参数误差较大,不利于导弹的

定位。因此,本文采取双机协同定位的方法。首先,

2架载机利用自身的雷达采用宽波束覆盖导弹,载
机向导弹发送询问和指令信号,导弹接收问询信号

后对载机进行应答,载机接收导弹的应答信号后,通
过和差变换器产生射频的和信号、方位差信号和俯

仰差信号,并将它们下变频到视频信号。然后,从和

信号中得出距离信息;通过比较和信号、方位差信号

和俯仰差信号的相位,采用比相测角的方法得出角

度信息。最后僚机通过数据链将自身的位置信息和

测得的导弹信息传递给长机(发射导弹的载机),长
机对数据进行处理;并将处理好的数据通过指令发

送给导弹,为SINS提供修正信息。

2.2 导弹解算导航信息的方法

2架载机与导弹在三维空间内的位置见图1。

图1 载机与导弹的几何关系图

Fig.1 Thegeometricalrelationshipofaircraftandmissile

  图1中r1、r2 分别为载机F1、F2 到导弹M 的

距离;d 为载机F1 到载机F2 的距离;θ1、ψ1 和θ2、

ψ2 分别为测得的导弹俯仰角和方位角。在以导弹

的发射点为原点的“北􀆼东􀆼地”地理坐标系中,设载

机F1、F2 的坐标为 (x1,y1,z1)、(x2,y2,z2),导
弹 M 的坐标为 (xM,yM,zM)。根据载机F1、F2

与导弹M 的位置关系可得式(2)。式中:zi =hi -
z0(i=1,2,M);z0=h0,h0 为导弹发射点的高

度。因为载机是移动的平台,且导弹速度快,故载机

的测量误差相对较大。而导弹的高度信息zM 可以

通过其自身的测高系统获取,精度较高,将其代入方

程(2),通过数据融合可以使导弹水平位置更加准

确。因此,载机可以将测得的距离信息和角度信息,
以及自身的位置信息发送给导弹,由弹上的计算机
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解算导弹的水平位置信息,再根据位置信息推算出

导弹的速度信息,为修正SINS的误差提供依据。

(x2-x1)2+(y2-y1)2+(z2-z1)2 =d

(x1-xM)2+(y1-yM)2+(z1-zM)2 =r1
(x2-xM)2+(y2-yM)2+(z2-zM)2 =r2

tanψ1=
y1-yM

x1-xM

tanθ1=
z1-zM

(x1-xM)2+(y1-yM)2

tanψ2=
y2-yM

x2-xM

tanθ2=
z2-zM

(x2-xM)2+(y2-yM)2
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(2)

3 指令修正惯性导航的原理

3.1 指令修正捷联惯导的原理框图

捷联惯导的基本原理是:根据力学定律,利用加

速度计、陀螺仪测量运动过程中的加速度和角加速

度,然后通过积分运算,得到位置、速度和方位等信

息[7,12]。结合第2节中双机探测形成的指令给出指

令修正捷联惯导的原理,见图2。

图2 指令修正SINS的基本原理图

Fig.2 TheprincipleofcommandamendmentandSINS

  加速度计是线运动敏感元件,输出仿真公式为:

     a
~

=a+Ñ (3)

式中:a
~
为加速度计的理想输出;Ñ为加速度计的测

量误差。
陀螺仪是角速度运动敏感元件,其输出仿真公

式为:

     ω
~

=ω +ε (4)

式中:ω
~

为陀螺仪理想输出;ε 为陀螺仪测量误差。

3.2 指令修正捷联惯导的状态方程

本文以惯性导航的基本导航量作为组合导航系

统 的 状 态 方 程。xM(k),yM(k),zM(k)和

x
·

M(k),y
·

M(k),z
·

M(k)分别为捷联惯导输出和测

得的导弹在 x 轴、y 轴、z 轴上的位置与速度;

φxM(k),φyM(k),φzM(k)为导弹的三维姿态角,
则导弹的状态向量为:

X(k)= [xM(k), yM(k), zM(k), x
·

M(k),

y
·

M(k),z
·

M(k),φxM(k),φyM(k),φzM(k)]T (5)
导弹的运动状态方程为:

  X(k+1)=f[X(k)]+Γω(k) (6)
式中:f 为9维向量函数,对自变量来说的非线性

的;Γ 为系统的噪声矩阵,其表达式为:

   Γ=
0.5T2·I3×3
T·I3×3
T·I3×3

é

ë

ê
ê
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ù

û
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(7)

式中:T 为采样周期;ω(k)为状态噪声,它是3×1
维相 互 独 立 的 高 斯 白 噪 声,ω(k)= [ωx(k),

ωx(k),ωx(k)]。

3.3 指令修正捷联惯导的量测方程

由SINS和根据指令解算得到的位置、速度信

息得出系统的量测Z,即:

Z(k)= [xML(k),yML(k),zML(k),x
·

ML(k),y
·

ML(k),z
·

ML(k)]T (8)
可得系统的量测方程为:

   Z(k)=h x(k),δ(k)[ ] (9)

δ(k)=
[δxML (k),δyML (k),δzML (k),δx

·
ML (k),δy

·
ML (k),δz

·
ML (k)] (10)

式中:h 为6维向量函数;δ(k)可分为由载机测量

过程中的误差引起的误差和由坐标系之间转换引起

的误差。

4 基于UKF的指令修正算法

在实际的导航过程中,导弹的运动状态方程和

观测方程都是非线性的,而且观测方程的误差模型

是不准确的,采用广义卡尔曼滤波(EKF)算法在线

性化过程中可能导致较大的状态估计误差,甚至造

成滤波发散[13]。而无迹卡尔曼滤波(UKF)算法在

保证均值和协方差不变的前提下选取一组采样点,
通过无迹(Unscented)变换(UT变换)对状态与误

差协方差进行递推和更新,避免了线性化带来的误

差,提高了滤波的精度[14􀆼16]。

4.1 UT变换

UT变换是计算随机变量非线性变换统计量的

方法,它通过设置Sigma点和相应权值,计算逼近

样本的均值和协方差,从而得到系统的近似估计。
假定随机变量z=f(x),其中f 表示非线性变

换,x 为L 维随机变量,其均值为x
-
,协方差为Px,

为了计算z的均值z
-
和协方差Pz。L 维随机变量x
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可以用2L+1个带有权值的Sigma点来近似,x 的

Sigma点集{σi}以及权值{ωi},具体产生方法见文

献[17],其权值系数选为2。 σi{ } 通过非线性转换

后得到z的Sigma点集为:

zi=f(xi),i=1,2,…,2L (11)

zi 的均值和协方差分别为:

    z
-

t=∑
2L

i=1
ω(m)

i zi (12)

Pz =∑
2L

i=1
ω(c)

i (zi-z
-

t)(zi-z
-

t)T (13)

式中:ω(m)
i 代表第i个Sigma点均值的权值;ω(c)

i 代

表第i个Sigma点方差的权值。

4.2 指令修正的UKF算法具体流程

将UT变换用到线性卡尔曼滤波过程中,可以

得出指令修正的UKF具体流程为:

4.2.1 初始化

把q维过程噪声Xq
i 和r维观测噪声Xr

i 添加到

状态变量XL
i 中,可得状态变量Xn

i 为:

    Xn
i = XL

iXq
iXr

i{ } (14)
式中:n=L+q+r。

初始状态为:

X
^

n
0=E(Xn

0) (15)

P
^

n
0=E[(Xn

0-X
^

n
0)(Xn

0-X
^

n
0)T] (16)

4.2.2 选取U变换的变量

X
^

n
i(k|k)=[X

^
n
i(k|k) X

^
n
i(k|k)+

kk X
^

n
i(k|k)-kk] (17)

式中:kk= (n+λ)Pn
k ;λ=α2(n+l)-n为一个

比例因子,用来调整滤波器的性能[18],这里令α=
0.01,l=0。

4.2.3 时间更新方程

Xx
i(k+1|k)=f[Xx

i(k|k),Xq
i(k)](18)

X
^
(k+1|k)=∑

2L

i=0
ωm

i Xx
i(k+1|k) (19)

P(k+1|k)=∑
2L

i=0
ωc

i(Xx
i(k+1|k)-X

^
(k+1|k))·

  (Xx
i(k+1|k)-X

^
(k+1|k))T (20)

Ζi(k+1|k)=h[Xx
i(k+1|k),Xr

i(k+1)] (21)

Ẑ(k+1|k)=∑
2L

i=0
ωm

i Zi(k+1|k) (22)

4.2.4 状态更新方程

Pqq(k+1|k)=∑
2L

i=0
ωc

i(Zi(k+1|k)-Z
^
(k+1|k))·

(Zi(k+1|k)-Ẑ(k+1|k))T (23)

Pxq(k+1|k)=∑
2L

i=0
ωc

i(Xx
i(k+1|k)-X

^
(k+1|k))·

(Zi(k+1|k)-Ẑ(k+1|k))T (24)

ω(k+1)=Pxq(k+1|k)P-1
qq(k+1|k) (25)

X
^
(k+1|k+1)=X

^
(k+1|k)+ω(k+1)(Z(k+1|k)-

Ẑ(k+1|k)) (26)

P(k+1|k+1)=P(k+1|k)-ω(k+1)

Pqq(k+1|k)ωT(k+1) (27)

5 仿真分析

5.1 仿真条件

为了较真实地反映该方法在空战中的应用,对
空战环境做如下设定:

1)目标的初始位置为 (64 km,48 km,3
km),初始速度为 (-260 m/s,-150 m/s,0
m/s),在t=0~40s内作匀速直线运动;当t>40
s时目标在水平面内作蛇形机动,机动模型如下:

  
xk+1( ) =xk( ) +vxΔt
yk+1( ) =y+Rsinwt( )

zk+1( ) =zk( ) +vzΔt

ì

î

í

ï
ï

ïï

(28)

式中:w 为蛇行机动的圆周频率,w=0.1rad/s,R
为蛇行机动圆周半径;R=2km。

2)长机的初始位置为 (2km,1.5km,3.5
km),初始速度为 (200 m/s,150 m/s,0 m/s),
在t=0~40s内作匀速直线运动;当t>40s时在

水平面内作蛇形机动,蛇形机动的参数为 w =0.1
rad/s,R=3km。

3)僚机的初始位置为 (-1km,4km,3.5
km),初始速度为 (200 m/s,150 m/s,0 m/s),
机动方式与长机相似,蛇形机动的参数为w =0.15
rad/s,R=3km。

4)导弹中制导开始的位置为 (5km,3km,

3.2km),初始速度为v=800 m/s,弹道倾角为θ
=3°,侧滑角为ψv=20°,运动模型见第2节。中制

导过程采用比例导引法,选取比例系数为3,目标的

信息由长机通过数据链提供,本文不做详细讨论。

5.2 仿真结果分析

根据空战环境,提取导弹的位置、速度、加速度

和角加速度等信息,为SINS提供输入参数,本文

SINS的解算周期为T=0.1s;长机与僚机的水平

定位精度为20m,垂直定位精度为5m;载机与导

弹间的距离和角度信息根据图3中的仿真结合载机

雷达的测距和测角误差得到。

  通过对SINS和指令的仿真得:SINS在短时间

内的精度较高,在1s内的误差在25m左右,在2s
内的误差在100 m左右;指令修正的误差在50 m
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左右。因此,指令修正的周期应大于1s,这样也可

以减轻弹上计算机的解算负担。依据中制导对精度

的要求,本文指令修正的周期选为2s,导弹模型在

水平面内的航迹与有无指令修正的SINS的水平位

置输出见图4。

图3 空战环境示意图

Fig.3 Thediagramofcombatenvironment

图4 有无指令修正SINS水平输出比较图

Fig.4 ThehorizontaloutputcomparisonofSINSwith
orwithoutcommandcorrection

  从图4(a)可见:在无指令修正情况下,SINS的

水平位置误差随时间增加逐渐增大,在中制导结束

时刻,x 轴、y 轴方向的误差分别为5790 m 和

6228m;在有指令修正情况下,SINS的输出能够

很好地反映导弹模型的轨迹,达到精确导航的目的。
从图4可以看出,基于 UKF的指令修正算法能够

很好的修正SINS的误差。
有指令修正SINS在x 轴、y 轴方向的误差随

时间的变化曲线分别见图5~6。

  从图5和图6可以看出,在x 轴、y 轴方向上,
修正点的误差大部分都在50 m 以内,且大于100
m的修正点较少,在t>40s附近时修正点的误差

较大,符合目标与载机机动的假设条件;在t>70s
后,由于2架载机机动后的间距较近,且与导弹的距

离较远,故修正点的误差也有相应的增大,符合实际

情况。在整个导航过程中,SINS的导航误差绝大部

分小于150 m,且其极大值小于300 m,能够满足

中制导的精度要求。

图5 有指令修正SINS的x 轴方向的位置误差

Fig.5 LocationerrorinxdirectionofSINS
withcommandcorrection

图6 有指令修正SINS的y 轴方向的位置误差

Fig.6 LocationerrorinydirectionofSINS
withcommandcorrection

6 结语

本文在研究导弹中制导运动模型和SINS的导

航原理的基础上,为了修正SINS的导航误差,采用

双机协同探测,长机发送修正指令的指令修正惯性

中制导方法,避免了利用GPS的“丢星”问题,可以

实现全天候攻击。
根据SINS的精度和指令的精度,文中选取指

令修正的周期为2s,以满足中制导的精度要求。
采用UKF算法解决导航系统的非线性问题,运算

量适中,实现容易,精度较高。结果表明:采用双机

探测的指令修正方法能够在中远距空空导弹的惯性

中制导过程里有效的修正SINS的误差,提高导航

精度。
由于在中制导段需要长机提供修正指令,因此

不能实现“发射后不管”。在考虑战术配合的条件

下,实现预警机等多种方式的协同制导,以便长机尽
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早退出空战,将是下一步研究重点。
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