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运载火箭上面级惯性与天文组合导航系统设计
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摘要：针对运载火箭上面级惯性导航随时间累积而误差增大以至不能满足长时间工作要求的问题，对采用星敏感器和地

球敏感器修正惯性导航误差的方案进行了研究。首先，导出了上面级常用坐标系定义和姿态转换矩阵。然后，根据惯性

导航的误差传播特性、星敏感器测量方程和地球敏感器的模拟测量方程，给出了组合导航的状态方程和观测方程。最

后，设计了基于 Ｍａｔｌａｂ／ｄＳｐａｃｅ仿真平台的星敏感器在导航回路中的半物理仿真实验。实验结果表明，组合导航使惯性

导航位置误差矢量和从１．１７１９×１０４ｍ减小到１．０３６７×１０３ｍ，速度误差矢量和从１１．２８２７ｍ／ｓ减小到３．６６２６ｍ／ｓ，

姿态误差从０．１°减小到５′，说明了该组合导航方案能够有效修正惯性导航时间累积误差，半实物仿真实验验证了惯性／

天文组合导航方案的可行性与正确性。
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１　引　言

　　上面级是多级运载火箭中独立于基础级的末

级火箭，是运载火箭的重要组成部分，它和有效载

荷（卫星）一起进入目标轨道后再将有效载荷分

离。所谓先进上面级，是指具有独立于运载火箭

与有效载荷的导航、制导与控制系统的上面级火

箭［１２］。

上面级导航多采用惯性导航系统（Ｉｎｅｒｔｉａｌ

ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＩＮＳ）。惯性组合主要由惯性

测量元件（陀螺、加速度计）、导航计算机、导航算

法和补偿算法组成，其缺点在于导航信号的误差

随时间增长，不能满足上面级长时间工作需求［３］。

所以，采用其他的导航方式来弥补惯性导航的不

足是提高上面级生存和工作能力的有效途径。其

中，利用ＧＰＳ可以很好地修正惯性导航位置、速

度误差［４］。但是，ＧＰＳ为美国拥有，所以容易受

到限制。而天文导航（ＣｅｌｅｓｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓ

ｔｅｍ，ＣＮＳ）是通过测量自然天体相对航天器的矢

量方向来实现定位导航，具有直接、自然、可靠、精

确的优点，且导航误差不随时间积累［５］。文献［６

７］指出采用天文导航系统来修正惯性导航误差具

有一定优势。但是文献［５］指出星敏感器对惯性

导航的姿态误差修正效果良好，对位置、速度误差

修正效果差，因为采用星敏感器的天文导航只能

得到飞行器姿态信息。因此，本文在惯性／星敏感

器组合导航的基础上提出增加地球敏感器以提供

地心矢量信息，相当于提供了飞行器的位置信息，

这样就构成了一种新的惯性／星敏感器／地球敏感

器组合导航系统。

针对惯性／天文组合导航方案，本文设计了基

于 Ｍａｔｌａｂ／ｄＳｐａｃｅ平台环境的半实物仿真实验，

即将星敏感器加入回路中的仿真。北京航空航天

大学的全伟和房建成开发了基于普通ＰＣ机设计

的同类实验［８９］，而本文采用ｄＳｐａｃｅ开发环境，较

接近于航天用计算机的工作能力，并且ｄＳｐａｃｅ实

时开发平台可以方便地进行硬件连接，实现代码

生成／自动下载／软件调试等功能［１０］。实验中，关

键部件为星敏感器和星图软件，文献［１１１４］给出

了详细的星图识别技术，本文在此基础上实现了

基于 Ｍａｔｌａｂ／ｄＳｐａｃｅ开发环境的星敏感器在回路

中的半物理仿真实验，这对加快上面级导航系统

样机研制，降低成本，提高效率，以及研究导航系

统动态性能、系统特性和工程应用等具有重要理

论和实践意义。

２　坐标系定义及其转换矩阵

２．１　坐标系

２．１．１　发射坐标系犗０狓狔狕

坐标原点取为发射点在地球参考椭球体表面

上的投影点犗０，犗０狔轴与参考椭球体的当地铅垂

线重合而指向上方，犗０狓轴在过原点的参考椭球

体的切平面内指向发射瞄准方向，犗０狕轴与犗０狓、

犗０狔轴成右手正交坐标系。此坐标系是一个在空

间中旋转的坐标系，如图１所示。

图１　发射坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｌａｕｎｃｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

２．１．２　发射惯性坐标系犗０狓ｇ狔ｇ狕ｇ

发射惯性坐标系与发射瞬间的发射坐标系完

全重合，而后在惯性空间定位定向。

２．１．３　导航坐标系犗狓ｎ狔ｎ狕ｎ

犗点取在平台中心，其坐标轴指向定义与发

射惯性坐标系定义一致。

２．１．４　飞行器坐标系犗狓ｂ狔ｂ狕ｂ

在初始发射时刻，犗点取在飞行器质心，犗狓ｂ
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沿飞行器纵轴向前，指向头部；犗狔ｂ位于载体纵对

称面内，与犗狓ｂ 轴垂直，向上为正；犗狕ｂ 与犗狓ｂ，

狅狔ｂ轴构成右手直角坐标系，又称体固连坐标系。

２．２　导航坐标系到体坐标系的转换矩阵

导航坐标系到体坐标系的转换矩阵记作犆ｂｎ，

体坐标系可由导航坐标系以犣（φ）→犢（ψ）→犡（γ）

次序经３次旋转得到，旋转示意图如图２所示。

则φ，ψ，γ为姿态角，可得式（１）。

式中，ｃ表示ｃｏｓ，ｓ表示ｓｉｎ。φ是俯仰角，为

上面级纵轴犗狓ｂ 在射击平面狓犗狔上的投影量与

狓轴的夹角，投影量在狓轴的上方时为正；ψ是偏

航角，为上面级纵轴犗狓ｂ 与射击平面狓犗狔的夹

角，犗狓ｂ 在射击平面的左侧时为正；γ是滚动角，

为上面级绕其纵轴犗狓ｂ旋转的角度，当旋转角速

度矢量与犗狓ｂ轴一致时，滚转角γ为正。

图２　导航坐标系与体坐标系的欧拉角关系图

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ａｎｄｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

犆ｂｎ＝

１ ０ ０

０ ｃγ ｓγ

０ －ｓγ ｃ

烄

烆

烌

烎γ

ｃψ ０ －ｓψ

０ １ ０

ｓψ ０ ｃ

烄

烆

烌

烎ψ

ｃφ ｓφ ０

－ｓφ ｃφ ０

烄

烆

烌

烎０ ０ １

ｃφｃψ ｓφｃψ －ｓψ

ｃφｓψｓγ－ｓφｃγ ｓφｓψｓγ＋ｃφｃγ ｃψｓγ

ｃφｓψｃγ＋ｓφ狊γ ｓφｓψｃγ－ｃφｓγ ｃγｃ

烄

烆

烌

烎ψ

． （１）

３　组合导航模型

３．１　状态方程

惯导系统的导航误差除了与惯性测量器件的

误差有关外，还与惯性导航的原理算法有关。惯

导系统的导航误差在不同的导航坐标系内有着不

同的传播规律，在发射惯性坐标系下，惯导系统有

如下的误差传播方程。

３．１．１　姿态失准角误差方程

定义捷联惯导模拟的数学平台同实际导航坐

标系间的误差角为姿态失准角φ，记为：

φ＝［φ狓　φ狔　φ狕］
Ｔ． （２）

由姿态失准角构成的反对称矩阵为：

φ
×＝

０ －φ狕 φ狔

φ狕 ０ －φ狓

－φ狔 φ狓

熿

燀

燄

燅０

．

姿态转换矩阵更新方程为：

犆ｎｂ＝犆
ｎ
ｂω

ｂ×
ｎｂ ． （３）

其中，ω
ｂ×
ｎｂ 为在本体系内表示的本体系相对

于导航系的角速度ω
ｂ
ｎｂ构成的反对称矩阵。

由于惯导设备测量和计算过程存在误差，惯

导系统实际输出的姿态转换矩阵珟犆ｎｂ同理想姿态

转换矩阵犆ｎｂ间存在以下关系：

珟犆ｎｂ＝犆
ｎ
ｂ＋δ犆

ｎ
ｂ＝（犐＋φ

×）犆ｎｂ， （４）

从而：

δ犆
ｎ
ｂ＝φ

×犆ｎｂ， （５）

对上式求导得：

δ犆
ｎ
ｂ＋φ

×犆ｎｂ＝φ
×犆ｎｂ＋φ

×犆ｎｂ＋φ
×犆ｎｂω

ｂ×
ｎｂ ，（６）

对式（３）求微分可得：

　　　δ犆
ｎ
ｂ＝δ犆

ｎ
ｂω

ｂ×
ｎｂ ＋犆

ｎ
ｂδω

ｂ×
ｎｂ ＝

φ
×犆ｎｂω

ｂ×
ｎｂ ＋犆

ｎ
ｂδω

ｂ×
ｎｂ ， （７）

对比式（６）与（７）从而得到：

φ
×＝犆ｎｂδω

ｂ×
ｎｂ （犆

ｎ
ｂ）
Ｔ， （８）

结合矢量运算（犪犫）×＝犪犫×犪Ｔ 可得：

φ＝犆
ｎ
ｂδω

ｂ
ｎｂ， （９）

其中，δω
ｂ
ｎｂ为角速度的误差部分，即陀螺漂移误

差，可记为：

δω
ｂ
ｎｂ＝［ε狓　ε狔　ε狕］

Ｔ．

３．１．２　速度误差方程

上面级速度矢量在发射惯性坐标系内记为：

狏＝［狏狓　狏狔　狏狕］
Ｔ， （１０）

加速度计视加速度在体坐标系内记为：

犳
ｂ＝［犳

ｂ
狓　犳

ｂ
狔　犳

ｂ
狕］
Ｔ， （１１）

发射惯性坐标系内重力加速度记为：

犵＝［犵狓　犵狔　犵狕］
Ｔ， （１２）

体坐标系内加速度计误差为：

Δ犪＝［犪狓　犪狔　犪狕］
Ｔ， （１３）
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则矢量形式的上面级质心运动学方程为：

狏＝犆ｎｂ犳
ｂ＋犵， （１４）

微分可得：

δ狏＝（δ犆
ｎ
ｂ）犳

ｂ＋犆ｎｂδ犳
ｂ＋δ犵 ， （１５）

其中

δ犆
ｎ
ｂ＝φ

×犆ｎｂ，δ犳
ｂ＝Δ犪．

将上式代入（８）式有：

δ狏＝φ
×犆ｎｂ犳

ｂ＋犆ｎｂΔ犪＋δ犵＝φ
×
犳
ｎ＋犆ｎｂΔ犪＋δ犵＝

（犳
ｎ）×φ＋犆

ｎ
ｂΔ犪＋δ犵＝－犃１φ＋犆

ｎ
ｂΔ犪＋δ犵 ，

（１６）

其中

犃１＝（犳
ｎ）×＝

０ －犳
ｎ
狕 犳

ｎ
狔

犳
ｎ
狕 ０ －犳

ｎ
狓

－犳
ｎ
狔 犳

ｎ
狓

熿

燀

燄

燅０

，

犃１ 是发射惯性坐标系下视加速度犳
ｎ的反对称矩

阵。δ犵与位置误差有关，其表达形式可写为：

δ犵＝犃２

δ狓

δ狔

δ

熿

燀

燄

燅狕

， （１７）

其中，矩阵犃２ 中的元素是发射惯性坐标系下引力

加速度对位置坐标的偏导数，它们随上面级位置

的改变而变化，详细形式见文献［５］。

３．１．３　位置误差方程

易知下式成立［５］：

δ狓

δ狔

δ

熿

燀

燄

燅狕

＝

δ狏狓

δ狏狔

δ狏

熿

燀

燄

燅狕

． （１８）

３．１．４　状态方程

设状态变量为犡（狋）＝［φ狓φ狔φ狕δ狏狓δ狏狔δ狏狕δ狓

δ狔δ狕ε狓ε狔ε狕犪狓犪狔犪狕］
Ｔ，则由式（９）、（１６）、（１８）可

得到系统状态方程：

犡（狋）＝犃（狋）犡（狋）＋犅（狋）犠（狋）， （１９）

式（１９）中，变量分别为姿态失准角、发射惯性坐标

系速度误差和位置误差、陀螺仪常值漂移和加速

度计常值偏置。犃（狋）为状态转移矩阵，有：

犃（狋）＝

０ ０ ０ 犆ｎｂ ０

犃１ ０ 犃２ ０ 犆ｎｂ

０ 犐３×３ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ ０ ０ ０ １５×１５

犅（狋）＝

犆ｎｂ ０

０ 犆ｎｂ

０ ０

０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ １５×６

．

系统噪声分别为陀螺模型和加速度计模型高

斯白噪声，如下式：

犠（狋）＝［狑ε狓狑ε狔狑ε狕狑犪狓狑犪狔狑犪狕］
Ｔ．

系统的噪声方差阵为：

　　　　犙（狋）＝ｄｉａｇ［σ
２
ε狓σ

２
ε狔σ

２
ε狕σ

２
犪狓σ

２
犪狔σ

２
犪狕］． （２０）

文中采用了简化的陀螺模型和加速度计模

型，未考虑二阶项引起的误差，因为本文主要研究

的是引入地球敏感器测量矢量以修正惯导的位

置、速度误差的方法和半实物仿真，作为总体方案

研究一般也是忽略模型二阶项的。

３．２　状态方程

３．２．１　星敏感器对姿态的测量

星敏感器（ＳｔａｒＴｒａｃｋｅｒ，ＳＴ）输出的姿态信

息与惯导输出的姿态信息做差可以得到姿态误差

角Δε：

Δε＝

Δφ

Δψ

Δ

熿

燀

燄

燅γ

＝

φＩＮＳ－φＳＴ

ψＩＮＳ－ψＳＴ

γＩＮＳ－γ

熿

燀

燄

燅ＳＴ

， （２１）

将姿态误差角转换成姿态失准角：

φ＝［φ狓　φ狔　φ狕］
Ｔ＝犕·Δε． （２２）

其中，犕 为姿态误差角转换矩阵

犕＝

０ ｃｏｓφ －ｃｏｓψｓｉｎφ

０ ｓｉｎφ 　ｃｏｓψｃｏｓφ

１ ０ ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅ψ

．

星敏感器输出量为观测到的地心惯性坐标系

下的姿态角，通过坐标转换得到导航坐标系下的

姿态角，进而可以求得数学平台失准角，用以作为

组合导航系统的部分观测量。

取观测量为姿态失准角φ，姿态的观测方程

为：

犣犪（狋）＝

φ狓

φ狔

φ

熿

燀

燄

燅狕

＝犎犪犡（狋）＋犞犪（狋）， （２３）

其中，犎犪＝［犐３×３　０３×１２］，犞犪 为星敏感器量

测噪声。

３．２．２　地球敏感器对地心矢量的测量

导航坐标系下，标准弹道当前位置到地心的

６７４２ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第１８卷　



矢量为：

狉ｎｏｅ＝

狉ｎｏｅ狓

狉狀ｏｅ狔

狉ｎｏｅ

熿

燀

燄

燅狕

＝

狉ｏ狓＋狓

狉ｏ狔＋狔

狉ｏ狕＋

熿

燀

燄

燅狕

． （２４）

上面级采用两个地球敏感器（ＥａｒｔｈＳｅｎｓｏｒ，

ＥＳ）（按照滚动俯仰布局），可直接测得滚动角和

俯仰角数据，再利用星敏感器测量的偏航角信息，

就可以得到一个姿态转换矩阵犆ｂｎ＿ＥＳ，则能够模拟

地球敏感器测量的地心矢量

狉ｂｏｅ＿ＥＳ＝犆
ｂ
ｎ＿ＥＳ狉

ｎ
ｏｅ． （２５）

惯导输出的当前位置到地心的矢量为

狉ｎｏｅ＿ＩＮＳ＝

狉ｏｅ狓

狉ｏｅ狔

狉ｏｅ

熿

燀

燄

燅狕

＝

－狓ＩＮＳ－狓０

－狔ＩＮＳ－狔０

－狕ＩＮＳ－狕

熿

燀

燄

燅０

， （２６）

记δ狉
ｎ
ｏｅ＝［δ狓　δ狔　δ狕］

Ｔ。

则有：

狉ｎｏｅ＿ＩＮＳ＝狉
ｎ
ｏｅ－δ狉

ｎ
ｏｅ． （２７）

所以，惯导输出的当前位置到地心的矢量在

体坐标系下的表示为：

狉ｂｏｅ＿ＩＮＳ＝犆
ｂ
ｎ＿ＩＮＳ狉

ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ． （２８）

犆ｂｎ＿ＩＮＳ为惯导输出的姿态角表示的坐标转换

矩阵，有：

犆ｂｎ＿ＥＳ＝犆
ｂ
ｎ－ＩＮＳ（犐＋φ

×）， （２９）

那么，惯导和地球敏感器两者得到的地心矢量差

别为：

狉ｂｏｅ＿ＥＳ－狉
ｂ
ｏｅ＿ＩＮＳ＝犆

ｂ
ｎ＿ＥＳ狉

ｎ
ｏｅ－犆

ｂ
ｎ＿ＩＮＳ狉

ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ＝

犆ｂｎ＿ＩＮＳ（犐＋φ
×）（狉ｎｏｅ＿ＩＮＳ＋δ狉

ｎ
ｏｅ）－犆

ｂ
ｎ＿ＩＮＳ狉

ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ＝

犆ｂｎ＿ＩＮＳφ
×狉ｎｏｅ＿ＩＮＳ＋犆

ｂ
ｎ＿ＩＮＳφ

×
δ狉

ｎ
ｏｅ＋犆

ｂ
ｎ＿ＩＮＳδ狉

ｎ
ｏｅ＋犞ｂ．（３０）

同除以｜狉
ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ｜，并略去二阶小量后，可得：

１

｜狉
ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ｜

（狉ｂｏｅ＿ＥＳ－狉
ｂ
ｏｅ＿ＩＮＳ）＝

１

｜狉
ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ｜

犆ｂｎ＿ＩＮＳφ
×狉ｎｏｅ＿ＩＮＳ＋

１

｜狉
ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ｜

犆ｂｎ＿ＩＮＳδ狉
ｎ
ｏｅ＋犞ｂ．

（３１）

取观测向量为：

犣ｂ＝
１

｜狉
ｎ
ｏｅ＿ＩＮＳ｜

（狉ｂｏｅ＿ＥＳ－狉
ｂ
ｏｅ＿ＩＮＳ）， （３２）

则观测方程为：

犣ｂ＝犎ｂ犡＋犞ｂ， （３３）

其中，犞ｂ是地球敏感器量测噪声。观测矩阵犎ｂ

的具体形式为：

犎ｂ＝ －
１

｜狉
ｎ
ｏｅ＿ｉｎｓ｜
犆ｂｎ＿ＩＮＳ狉

ｎ×
ｏｅ＿ｉｎｓ　０３×３　

１

｜狉
ｎ
ｏｅ＿ｉｎｓ｜
犆ｂｎ＿ＩＮＳ　０［ ］３×６ ．

３．２．３　观测方程

基于上述对姿态和地心矢量的观测方程，由

式（２３）和（３３）可得到引入地球敏感器测量位置矢

量的ＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航系统的观测向量和观测

方程为：

犣＝犎犡＋犞 ， （３４）

式中，犣＝［犣ａ犣ｂ］
Ｔ，犎＝［犎ａ犎ｂ］

Ｔ，犞＝［犞ａ犞ｂ］
Ｔ。

则易知系统的量测噪声方差阵为：

犚犽＝ｄｉａｇ［σ
２
犞
ａ狓
σ
２
犞
ａ狔
σ
２
犞
ａ狕
σ
２
犞
ｂ狓
σ
２
犞
ｂ狔
σ
２
犞
ｂ狕
］．（３５）

３．３　组合导航的状态估计

实验中，量测量犣（狋）按一定的时间间隔以离

散形式给出，因此卡尔曼滤波器以离散形式给出。

将系统状态方程方程（１９）和测量方程（３５）进行离

散化，得到下式：

犡犽＝Φ犽，犽－１犡犽－１＋Γ犽－１犠犽－１

犣犽＝犎犽犡犽＋犞
｛

犽

， （３６）

系统噪声方差阵犙犽 非负定，量测噪声序列方差阵

犚犽 正定，犽时刻的量测量为犣犽，则犡犽 的估计量

犡^犽 按照下述方程求解：

系统状态的一步预测：

犡^犽／犽－１＝Φ犽，犽－１^犡犽－１， （３７）

状态估计：

犡^犽＝^犡犽／犽－１＋犓犽（犣犽－犎犽^犡犽／犽－１）， （３８）

滤波增益：

犓犽＝犘犽／犽－１犎
Ｔ
犽（犎犽犘犽／犽－１犎

Ｔ
犽＋犚犽）

－１， （３９）

一步预测均方误差：

　犘犽／犽－１＝Φ犽，犽－１犘犽－１Φ
Γ
犽，犽－１＋Γ犽－１犙犽－１Γ

Ｔ
犽－１，（４０）

估计均方误差：

犘犽＝（１－犓犽犎犽）犘犽／犽－１． （４１）

结合上述组合导航系统的状态方程、观测方

程和滤波方程，实现对惯导系统相关误差的估计。

４　仿真实验系统

４．１　系统组成

硬件在回路中的仿真（ＨａｒｄｗａｒｅｉｎＬｏｏｐ，

ＨＩＬ）是先进行包括某些关键部件在内的 ＨＩＬ仿

真，做到对每个关键部件或子系统在回路中的特

性有清楚了解后，逐渐过渡到具有更多实物在内

的系统半实物仿真。对惯导、星敏感器和地球敏

感器组合导航系统而言，系统中的关键单机部件

就是星敏感器系统（含探头、专用处理器及输出电

路等）、惯导系统和地球敏感器系统。限于实验室
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条件以及地球敏感器实验的复杂性，目前直接开

展惯导和地球敏感器在回路中的仿真比较困难。

本文将星敏感器系统加入到导航回路中，检验有

实物在内的系统性能并为今后进步扩大 ＨＩＬ仿

真规模奠定基础。图３给出了星敏感器在导航回

路中的仿真实验系统结构图。

由图３可知，仿真实验系统由３部分组成：宿

主计算机（也叫控制计算机）、ｄＳｐａｃｅ双ＣＰＵ实

时仿真计算机和星敏感器子系统（包括探头、数据

处理器和星图模拟器）。宿主计算机与ｄＳｐａｃｅ实

时仿真平台之间通过光纤连接，实时仿真机和星

敏感器子系统之间由ＲＳ２３２串口连接。

图３　星敏感器在回路中的实验结构图

Ｆｉｇ．３　Ｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｉｎｌｏｏｐｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｃｈｅｍｅ

本实验系统所用的星敏感器为国产实验室

用，厂家为中国科学院空间科学与应用研究中心，

型号ＳＳＥＩＩ型，技术指标：视场１０°×１０°，灵敏度

＋６．５ＭＩ，测角精度５０″，更新频率１Ｈｚ，功耗小

于１５Ｗ；星模拟器为笔记本ＣＲＴ及其星图驱动

软件。

４．２　系统工作流程

组合导航仿真实验系统的工作流程：宿主计

算机运行组合导航系统模型，经过自动代码生成，

下载到ｄＳｐａｃｅ双ＣＰＵ目标机上，并与星敏感器

子系统（硬件）连接构成组合导航实验系统。从处

理器（ＳｌａｖｅＣＰＵ）运行标准弹道、惯导模型和地

球敏感器模型，由标准弹道生成上面级弹道、姿态

以及星敏感器的光轴指向信息，并将上述数据通

过串口传输给星图模拟计算机；星图模拟计算机

生成沿途可观测的恒星，并在屏幕上显示星图。

惯导数据、星敏感器数据和地球敏感器数据传输

给主处理器（ＭａｓｔｅｒＣＰＵ）运行组合导航算法。

５　实验结果

　　实验采用的导航设备中，陀螺常值漂移

０．１（°）／ｈ，随机游走０．０１（°）／槡犺，加速度计常值

偏置１０－４犵，随机噪声１０
－５
犵，数据更新周期为１

ｓ；地球敏感器测量精度为０．１°，测量噪声０．０１°，

数据更新周期为１ｓ；星敏感器采用前文提到的

ＳＳＥＩＩ型，测角精度５０″。

图４～图６给出了惯性导航的位置、速度和

姿态误差曲线；图７～图９描述了惯性／星敏感器

／地球敏感器组合导航修正后的位置、速度和姿态

误差曲线。

图４　惯性导航位置误差

Ｆｉｇ．４　ＰｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆＩＮＳ

图５　惯性导航速度误差

Ｆｉｇ．５　ＶｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｏｆＩＮＳ
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图６　惯性导航姿态角误差

Ｆｉｇ．６　ＡｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓｏｆＩＮＳ

图７　组合导航位置误差

Ｆｉｇ．７　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

图８　组合导航速度误差

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

图９　组合导航姿态误差

Ｆｉｇ．９　Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

　　从仿真图中可以看出，在３０００ｓ时间内纯惯

性导航累积误差很大，三轴位置误差均在１ｋｍ

以上，速度误差接近１０ｍ／ｓ，姿态误差约为０．１°。

组合导航在上面级飞行到１２００ｓ时开始工作，经

卡尔曼滤波估计在很短时间内得到良好的修正效

果，位置、速度、姿态误差大大减小。惯性导航位

置误差矢量和从１．１７１９×１０４ｍ减小到１．０３６７

×１０３ｍ，速度误差矢量和从１１．２８２７ｍ／ｓ减小

到３．６６２６ｍ／ｓ，姿态误差从０．１°减小到５′量级，

如表１所示。

表１　惯性导航和组合导航末状态参数对比

Ｔａｂ．１　Ｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ＩＮＳａｎｄｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

惯性导航误差 组合导航误差

δ狓 １．１４４２×１０４ｍ －６８８．７０２３ｍ

δ狔 －２．１９３５×１０３ｍ －６６８．８６０１ｍ

δ狕 １．２６９７×１０３ｍ －３９１．３４５５ｍ

位置误差矢量和 １．１７１９×１０４ｍ １．０３６７×１０３ｍ

δ狏狓 ５．９６２４ｍ／ｓ －０．２０３６ｍ／ｓ

δ狏狔 －９．５７７７ｍ／ｓ －２．２８７０ｍ／ｓ

δ狏狕 －０．１２５１ｍ／ｓ －２．８５３６ｍ／ｓ

速度误差矢量和 １１．２８２７ｍ／ｓ ３．６６２６ｍ／ｓ

δφ ０．１００１° ０．８７７８′

δψ ０．１０８３° －０．０１６８′

δγ ０．１００１° １．０２７５′

通过对惯性导航和组合导航系统的实验曲线

进行分析，可以得到以下结论：
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（１）惯性导航参数随着时间发散，不能满足

长时间的导航要求；

（２）采用惯性组合／星敏感器／地球敏感器组

合导航模式后，在精度、性能等方面都明显优于惯

性导航；利用星敏感器的测量信息有效抑制了陀

螺漂移引起的姿态误差；利用地球敏感器测量信

息及时修正了加速度计引起的位置、速度误差，因

此该组合导航算法是提高导航精度的有效途径；

（３）半实物仿真利用星敏感器的实验数据验

证了星敏感器在该导航方案中的可用性。

６　结　论

　　本文针对惯性导航随时间累积而误差增大以

至不能满足长时间工作要求和惯性／星敏感器组

合导航不能够有效修正位置、速度信息问题，提出

了一种引入地球敏感器的惯性／天文组合导航系

统方案，推导了地球敏感器的模拟测量方程，给出

了系统的状态方程和观测方程，并进行了基于

Ｍａｔｌａｂ／ｄＳｐａｃｅ仿真平台的星敏感器在回路中的

半实物仿真实验。实验结果表明，本文提出的新

的组合导航方案能够使惯性导航位置矢量和从

１．１７１９×１０４ｍ减小到１．０３６７×１０３ ｍ，速度误

差矢量和从１１．２８２７ｍ／ｓ减小到３．６６２６ｍ／ｓ，

姿态误差从０．１°减小到５′，有效修正了惯性导航

时间累积误差。同时，星敏感器在回路中的半物

理仿真实验说明了惯性／天文组合导航系统方案

的可行性与正确性。
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浦甲伦（１９７９－），男，黑龙江大庆人，讲

师，２００１年、２００４年、２００７年于哈尔滨

工业大学分别获得学士、硕士、博士学

位，主要从事弹道跟踪测距、滤波理论

等方面的研究。Ｅｍａｉｌ：ｎｏｓａｙ＠ｈｉｔ．

ｅｄｕ．ｃｎ

导师简介：

　崔乃刚（１９６５－），男，辽宁沈阳人，博

士，教授，博士生导师，１９８６年于国防

科技大学获得学士学位，１９８９年、１９９６

年于哈尔滨工业大学分别获得硕士、博

士学位，现为哈尔滨工业大学航天工程

系主任，主要从事导弹及空间飞行器飞

行力学与控制、滤波理论及应用等方面

的研究。Ｅｍａｉｌ：ｃｕｉ＿ｎａｉｇａｎｇ＠１６３．

ｃｏｍ
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