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基于 犕犐犕犝／犌犘犛的组合导航设计及实验

杨金显，袁赣南

（哈尔滨工程大学 自动化学院，黑龙江 哈尔滨１５０００１）

摘要：根据航弹和 ＭＥＭＳ技术特点设计了基于 ＭＩＭＵ／ＧＰＳ的组合导航系统。ＭＩＭＵ采用模块化设计，提高了可靠性；

参考ＪＤＡＭ的性能指标，计算各模块指标；采用一种双频圆极化微带天线改善天线的宽带宽角特性，提高了ＧＰＳ接收机

灵敏度；借助ＧＰＳ广域差分增强系统得到精密ＧＰＳ星历和广域差分电离层网格改正数，有效解算定位精度提高了１０倍

以上。根据需求，合理简化组合导航数学模型并采用改进的模糊自适应 Ｋａｌｍａｎ滤波，仿真和实验表明，该设计满足制

导精度在５ｍ以内的要求；并可在国产导航系统成熟的条件下，实现平稳过渡。
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１　引　言

　　近代历次局部战争中，制导弹药投放总数的

比例呈直线上升的趋势，另外由于受恶劣气候和

烟幕的影响，激光、电视等制导武器使用量较少，

惯性与其它组合制导弹药已成为使用数量最多的

制导武器。目前，ＭＥＭＳ惯性器件已达到战术级



导航水平，随着 ＭＥＭＳ技术的发展，微惯性技术

也得到了长足的进步［１］。基于 ＭＩＭＵ的捷联惯

导与ＧＰＳ组合构成复合制导系统具有体积小、质

量轻、寿命长、可靠性高、成本低、适应环境能力强

和可批量生产等特点，这些特点正合适航空弹药

需求。

２　ＭＩＭＵ设计

２．１　犕犐犕犝结构

ＭＩＭＵ系统结构组成如图１所示：

图１　ＭＩＭＵ结构组成

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＭＩＭＵ

２．２　性能参数设计

２．２．１　陀螺参数设计

参考美国ＪＤＡＭ的性能指标和系统要求，计

算陀螺的性能指标。由陀螺误差导致的系统误差

主要为姿态误差，对于导航时间＜１０ｍｉｎ的系

统，姿态误差具有发散的性质，根据简化公式：

Δθ＝εＮ·狋

Δφ＝εＥ·狋

Δ＝εＮ·狋·ｔａｎ犔＋εＵ·狋

烅

烄

烆 ，
（１）

式中，Δθ，Δφ分别为陀螺漂移引起的水平姿态误

差；Δ为航向角误差；εＮ、εＥ、εＵ 分别为北向、东向

和天向陀螺漂移；犔为当地纬度；狋为导航时间。

纯惯性工作６０ｓ，Δθ＝Δφ＝０．３°，Δ＝０．５°，犔＝

４５°，计算得到：

εＮ＝εＥ＝１５°／ｈ，εＵ＝１２°／ｈ， （２）

由此陀螺的零偏稳定性至少应该为１５°／ｈ。

由于控制回路的作用，输入的量不会变化太

大，所以测量范围选为±２００°／ｓ；

由于机械噪声，电子噪声，热噪声及环境的影

响，随机游走为０．５°／槡犺；

因为导航时间短，要求标度因子线性度要好，

这里选为１５０×１０－６。

２．２．２　加速度计参数设计

加速度计性能也直接影响着导航精度，根据

系统要求计算出加速度计的性能。由加速度计的

偏置稳定性引起常值的姿态角误差，其简化公式

为［６］：

Δφ＝９０·／ｇ

Δ＝９０·／ｇ

δ犘＝０．５狋

烅

烄

烆 ２

， （３）

式中，为加速度计零偏；ｇ为重力向量；Δθ，Δφ
为水平姿态角；δ犘为加速度计漂移引起的定位误

差；狋为导航时间；水平姿态误差角＜０．３°，位置误

差为３０ｍ，狋为６０ｓ。计算加速度计性能：

＝０．００１６７ｇ． （４）

由于加速度的动态变化不大，微机械加速度

计性能参数为：

范围的测量范围：±１０ｇ；

零位偏置：５×１０－４ｇ；

偏置稳定性：５×１０－４ｇ；

带宽：７０Ｈｚ。

２．２．３　Ａ／Ｄ参数设计

ＭＩＭＵ采样速度体现了采集系统的实时性

能，采样速度由模拟信号带宽、数据通道数和每个

周期的采样数决定。根据奈奎斯特（Ｎｙｑｕｉｓｔ）采

样定理，如要信息无损失的重现采样数据，则在数

据带宽的每个周期内至少采样两次，可用ＤＳＰ实

现对Ｄ／Ａ严格同步控制。对于 ＭＩＭＵ来说，采

集的精度也是至关重要的，它主要由Ａ／Ｄ转换精

度决定。精度计算公式［２］：

ωｍａｘ

ωｍｉｎ
＝２犖－１， （５）

式中，陀螺输出的最大角速度ωｍａｘ＝２００°／ｓ，陀螺

最小输出角速度即其本身敏感能力的角速度为ε

＝ω犲＝０．００４２°／ｓ。考虑到测试精度，应降低一

个数量级，所以Ａ／Ｄ的转换分辨率犿：

犿＝ｌｏｇ２
ωｍａｘ

ωｍｉｎ
＝１９， （６）

为留有余度，选用２４位的Ａ／Ｄ转换器。

２．２．４　温控设计

为了使 ＭＩＭＵ适应地面与高空之间的巨大

温差，采取二级温控方式，目的是为敏感元件提供

尽可能稳定的温度环境。第一级温控对包含所有

惯性元件的封装进行温控，预设温度４５℃，温控
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精度应优于２℃；第二级温控分别对每个惯性元

件进行温控，温控精度应优于０．２℃。

２．２．５　电源模块

由于载机系统向惯导系统提供的电源为单一

直流２８Ｖ电源，且稳定程度较差，为此需要设计

适当的惯导系统电源：提供惯导系统内部各部分

电路正常工作所必须的多路稳定电源；滤除外部

通过电源传导进入惯导系统的干扰，抑制惯导系

统电路产生的对外的传导干扰；

克服载机电源向惯导系统电源转换时可能产

生的瞬时电源中断。根据上述要求，电源设计采

用图２方案。

图２　电源模块

Ｆｉｇ．２　Ｐｏｗｅｒｍｏｄｅｌ

３　ＧＰＳ设计

３．１　犌犘犛接收机灵敏度

采用一种双频圆极化微带天线，内部形成两

个正交极化的简并模以在远区形成圆极化波，在

下层的适当位置开孔，上层的馈电电缆从开孔处

引出，选择的馈电点不会影响下层内部场结构。

这种天线在低仰角的增益可以＞－４．５ｄＢ。此外

还采用数值方法进行优化设计，并综合应用各种

手段改善天线的宽带宽角特性。根据目前的技术

水平，天线指标：

工作频率：１６９５．６４ＭＨｚ（ＧＰＳＬ１）；

增益：≥－１ｄＢ；

方向图：水平０°～３６０°，仰角５°～９０°；

轴比：≤３ｄＢ；

驻波比：≤１．５。

考虑到天线本身的噪声温度，ＬＮＡ前的电缆

及滤波器引入的噪声，以及成本因素，ＬＮＡ以后

的总噪声温度控制在几十Ｋ的水平比较合适。

设总的噪声温度取１８７．５Ｋ，天线的增益取０

ｄＢ，这样可得犌／犜值为：

犌／犜＞０－１０ｌｇ（１８７．５）＝－２２．７３ｄＢ／Ｋ

这样在２５℃下，接收机的犆／犖０ 为：

犆／犖０＝－１３０ｄＢｍ－１０ｌｇ（犽犜）＝４６．２ｄＢＨｚ，

（７）

接收机在天线口面的接收信号功率按－１３０

ｄＢｍ（即－１６０ｄＢＷ）计算。根据最佳滤波器条件

下的误码率公式：

犘犲＝０．５ｅｒｆｃ（犈犫／犖槡 ０）， （８）

其中，ｅｒｆｃ（·）是互补误差函数，通过查表可得，

在信息误码率１０－６条件下，［犈犫／犖０］＝１０．４６ｄＢ。

由下面的关系式：

［犈犫／犖０］＝［犆／犖０］－［犚犫］－［犔］＋［犌犅犆犎］， （９）

其中，接收到的信号载噪比为［犆／犖０］＝４６．２ｄＢ，

符号速率［犚犫］＝２８ｄＢ，解扩解调损失［犔］＝１

ｄＢ，（１５，１１，１）ＢＣＨ编码的译码增益［犌ＢＣＨ］在误

码率为 １０－６条件下等于 ２．８４ｄＢ，计算得到

［犈犫／犖０］＝１８．３７ｄＢ。由此可见有１１．０３ｄＢ的

余量。

３．２　定位精度

用户的定位精度由空间几何精度因子即

ＧＤＯＰ值，和伪距误差共同决定。由定位计算方

法可知，用户定位的最小二乘解为：

Δ犡＝（犃
Ｔ犃）－１犃Ｔ·Δρ， （１０）

因此定位误差δΔ犡的协方差矩阵表示为：

ＣＯＶ［δΔ犡］＝（犃
Ｔ犃）－１犃Ｔ·ＣＯＶ［δΔρ］·

［（犃Ｔ犃）－１犃Ｔ］Ｔ， （１１）

当ＣＯＶ［δΔρ］为单位矩阵时，

ＣＯＶ［δΔρ］＝（犃
Ｔ犃）－１＝

σ
２
１１ σ

２
１２ σ

２
１３ σ

２
１４

σ
２
２１ σ

２
２２ σ

２
２３ σ

２
２４

σ
２
３１ σ

２
３２ σ

２
３３ σ

２
３４

σ
２
４１ σ

２
４２ σ

２
４３ σ

２
４

熿

燀

燄

燅４

，

（１２）

则ＧＤＯＰ＝ σ
２
１１＋σ

２
２２＋σ

２
３３＋σ

２
４槡 ４，三维定位精

度因子ＰＤＯＰ＝ σ
２
１１＋σ

２
２２＋σ

２
３槡 ３。

水平方向ＨＤＯＰ＝ ２／槡 ３犘犇犗犘

垂直方向ＶＤＯＰ＝ １／槡 ３犘犇犗犘

ＧＰＳ大气层传播误差为单频１．５ｍ；ＧＰＳ钟

误差１ｍ；ＧＰＳ星历平均误差２０ｍ；接收机测量

误差０．６ｍ；通道不一致性延迟误差０．１５ｍ；相

位中心误差０．０２ｍ。总的等效伪距误差为２０．１

ｍ。当ＰＤＯＰ值为４时，则用户三维定位精度为

８０．４ｍ，水平和垂直方向的定位精度分别为６５．７

ｍ和４６．４ｍ（１σ）。即使理想条件下ＧＰＳＣ／Ａ码

的最佳定位精度也仅为２２ｍ（１σ）。
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借助ＧＰＳ广域差分增强系统得到精密ＧＰＳ

星历和广域差分电离层网格改正数，可以有效提

高解算定位精度。以广域差分改正后ＧＰＳ星历

轨道推算等效误差为０．８ｍ计算（实际精度可更

高），广域差分电离层网格改正残差为０．３ｍ，

ＧＰＳ钟改正残差０．３ｍ。则此时，ＧＰＳ的三维定

位精度为４．４８ｍ（１σ），能够满足指标要求。采用

兼容定位体制＋ＤＧＰＳ，可使ＰＤＯＰ接近１．８，定

位精度可接近２ｍ。

４　ＭＩＭＵ／ＧＰＳ组合设计

　　 如何把国内外的ＧＰＳ／ＩＮＳ组合导航的成功

经验移植过来，等到“北斗”系统成熟，将来可直接

更换为ＢＤ２，并实现平滑过渡。

无论是位置、速度组合，还是伪距、伪距率的

组合，如果不做进一步的硬件一体化设计，单纯软

件组合算法不会带来ＧＰＳ接收机的抗干扰性能、

高动态性能的提高。考虑到现有的硬件、软件等

限制条件，基于ＤＳＰ的导航计算机总线负担以及

组合处理机的数据吞吐能力，及ＧＰＳ接收机的性

能及环路改进能力等；加上航空制导炸弹的飞行

时间非常短，组合采用松组合方式见图３，以保持

两者的相对独立，提高系统可靠性。

图３　ＭＳＩＮＳ／ＧＰＳ松组合结构

Ｆｉｇ．３　ＬｏｏｓｅｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｏｆＭＩＭＵ／ＧＰＳ

４．１　组合导航数学模型简化

４．１．１　状态误差方程

由于采用了低精度的微机械陀螺，陀螺漂移

是不可以忽略的，状态误差简化方程为［３］：


φ狓＝－

δ犞狔
犚犿＋犺

＋（ω犻犲ｓｉｎ犔＋
犞狓
犚狀＋犺

ｔａｎ犔）φ狔－

（ω犻犲ｃｏｓ犔＋
犞狓
犚狀＋犺

）φ狕＋犆
犫
狀（０，０）ε狓＋

犆犫狀（１，０）ε狔＋犆
犫
狀（２，０）ε狕＋ωεＥ， （１３）


φ狔＝－

δ犞狓
犚狀＋犺

－（ω犻犲ｓｉｎ犔＋
犞狓
犚狀＋犺

ｔａｎ犔）φ狓－

ω犻犲ｓｉｎ犔δ犔－
犞狔
犚犿＋犺

）φ狕＋犆
犫
狀（０，１）ε狓＋

犆犫狀（１，１）ε狔＋犆
犫
狀（２，１）ε狕＋ωεＮ， （１４）


φ狕＝（ω犻犲ｃｏｓ犔＋

犞狓
犚狀＋犺

）φ狓＋
犞狔
犚犿＋犺φ

狔＋（ω犻犲ｃｏｓ犔＋

犞狓
犚狀＋犺

ｓｅｃ２犔）δ犔＋
δ犞狓
犚狀＋犺

ｔａｎ犔＋犆犫狀（０，２）ε狓＋

犆犫狀（１，２）ε狔＋犆
犫
狀（２，２）ε狕＋ωεＵ， （１５）

δ犞狓＝犳Ｎφ狕－犳Ｕφ狔＋（
犞狔
犚狀＋犺

ｔａｎ犔－
犞狕
犚狀＋犺

）δ犞狓＋

（犞狓
犚狀＋犺

ｔａｎ犔＋２ω犻犲ｓｉｎ犔）δ犞狔＋

（２ω犻犲犞狔ｃｏｓ犔＋
犞狓犞狔
犚狀＋犺

ｓｅｃ２犔＋

２ω犻犲犞狕ｓｉｎ犔）δ犔＋犆
犫
狀（０，０）Δ犳

犫
狓＋犆

犫
狀（１，０）

Δ犳
犫
狔＋犆

犫
狀（２，０）Δ犳

犫
狕＋ω犪狓， （１６）

δ犞狔＝犳Ｕφ狓－犳Ｅφ狕－２（
犞狓
犚狀＋犺

ｔａｎ犔＋ω犻犲ｓｉｎ犔）δ犞狓－

犞狕
犚犿＋犺

δ犞狔－（２ω犻犲犞狔ｃｏｓ犔＋
犞狓
犚狀＋犺

ｓｅｃ２犔）

犞狓δ犔＋犆
犫
狀（０，１）Δ犳

犫
狓＋犆

犫
狀（１，１）Δ犳

犫
狔＋

犆犫狀（２，１）Δ犳
犫
狕＋ω犪狔， （１７）

δ犞狕＝犳狓φ狔－犳狔φ狕＋２（
犞狓
犚狀＋犺

＋ω犻犲ｃｏｓ犔）δ犞狓＋

２
犞狔
犚犿＋犺

δ犞狔－２ω犻犲ｓｉｎ犔犞狓δ犔＋犆
犫
狀（０，２）Δ犳

犫
狓＋

犆犫狀（１，２）Δ犳
犫
狔＋犆

犫
狀（２，２）Δ犳

犫
狕＋ω犪狕， （１８）

δ犔＝
δ犞狔
犚犿＋犺

， （１９）

δλ＝
δ犞狓
犚狀＋犺

ｓｅｃ犔＋
犞狓
犚狀＋犺

ｓｅｃ犔ｔａｎ犔δ犔 ， （２０）

式中，犞狓、犞狔、犞狕、犔 为惯导系统导航参数输出；

犳Ｅ、犳Ｎ、犳Ｕ 为东向、北向、天向比力，由惯导系统

提供；ωεＥ、ωεＮ、ωεＵ、ω犪狓、ω犪狔、ω犪狕为陀螺随机漂移和

加速度计随机噪声，服从零均值正态分布。

另外陀螺随机常值漂移和加速度计零偏的导

数为零。把上面的式子综合在一起，可得系统状

态方程：

犡＝犃犡＋犠 ， （２１）

式中，犡＝［φ狓φ狔φ狕δ犞
狀
狓δ犞

狀
狔δ犔δλε狓ε狔ε狕Δ犳狓Δ犳狔

Δ犳狕］
Ｔ，犠＝［ω狕Ｅω狕Ｎω狕Ｕω犪狓ω犪狔００００００００］

Ｔ．
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４．１．２　量测方程

惯导系统的位置信息为：

λ犐＝λ狋＋δλ

犔犐＝犔狋＋δ
｛ 犔

， （２２）

ＧＰＳ接收机给出的位置信息为：

λ犛＝λ狋－犘狓／犚犖ｃｏｓ犔

犔犛＝犔狋－犘狔／犚
｛

犕

， （２３）

式中，λ狋，犔狋为载体的真实位置；犘狓，犘狔 为ＧＰＳ接

收机沿东、北方向的位置误差。

定义位置量测矢量为：

犣狆（狋）＝
（犔犐－犔犛）犚犕

（λ犐－λ犛）犚犖ｃｏｓ
［ ］

犔
＝
犚犕δ犔＋犘狔

犚犖ｃｏｓ犔＋犘
［ ］

狓

＝

犎狆（狋）犡（狋）＋犞狆（狋）

式中，犎狆（狋）＝［０２×５犱犻犪犵［犚犿　犚狀ｃｏｓ犔］

０２×６］，犞狆（狋）＝［犘狓　犘狔］。量测噪声作为白噪声

处理，其方差分别为σ
２
狆狔，σ

２
狆狓：

σ狆狔＝σ狆·ＨＤＯＰ狔

σ狆狓＝σ狆·ＨＤＯＰ
｛

狓

， （２４）

式中，σ狆 为伪距测量误差。

惯导系统的速度信息为：

犞犐狓＝犞狓＋δ犞狓

犞犐狔＝犞狔＋δ犞
｛

狔

， （２５）

式中，犞狓，犞狔 是载体沿地理坐标系各轴真实速度。

ＧＰＳ接收机给出的速度信息为：

犞犛狓＝犞狓＋δ犞狊狓

犞犛狔＝犞狔＋δ犞狊
｛

狔

， （２６）

式中，δ犞犛狓，δ犞犛狔为ＧＰＳ接收机测速误差。

定义速度量测矢量为：

犣犞（狋）＝
犞犐狓－犞犛狓

犞犐狔－犞
［ ］

犛狓

＝犎犞（狋）犡（狋）＋犞犞（狋），（２７）

式中，犎犞（狋）＝［０２×３犱犻犪犵［１　１］０２×８］

用σ
２
ν 表示ＧＰＳ接收机伪距率测量误差，则

东、北方向的速度误差标准差为：

σν狓＝ＨＤＯＰ狓·σν

σν狔＝ＨＤＯＰ狔·σ
｛

ν

　， （２８）

把位置量测矢量和速度量测矢量和在一起，

得

犣（狋）＝
犣狆（狋）

犣犞（狋
［ ］）＝

犎犘（狋）

犎犞（狋
［ ］）犡（狋）＋

犞狆（狋）

犞犞（狋
［ ］） ，（２９）

即为位置、速度信息同时使用时系统的量测方程。

４．２　改进的卡尔曼滤波器设计

对于航弹的 ＭＩＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统而

言，由于空中气流干扰，机体的振动及ＧＰＳ信号

的扰动，使其量测噪声统计特性随实际工作环境

而改变，初始的先验值并不能代表实际工作时的

噪声情况；经过对惯导系统的大量的反复试验，可

以获得工作时系统噪声的统计特性；在最优的情

况下，残差｛犣犽－犎犽^犡犽／犽－１－狉｝序列趋于零均值白

噪声，但是在实际的系统中，由于描述系统动力学

特性的数学模型和噪声的统计模型不准确等原

因，常常导致残差并不完全是零均值白噪声。因

此判断Ｋａｌｍａｎ滤波器是否正常的一个比较可行

的方法是监视残差的变化，根据残差的均值和方

差调整滤波器的权值。残差均值的实测值应在０

附近波动；残差方差实测值与经过卡尔曼滤波得

到的残差方差的理论值的比值应在１附近波动。

如果这两个值长期偏离０和１，说明环境条件已

改变，进而量测噪声水平已经发生了变化，需要对

测量噪声狉，犚进行调整，调整的准则是回到０和

１附近。假定系统噪声统计特性狇，犙已知，量测

噪声｛犞犽｝统计特性狉，犚未知，根据这些思想，设

计自适应卡尔曼滤波器：

犡^犽＝^犡犽，犽－１＋犓犽ε犽

犡^犽，犽－１＝Φ犽，犽－１^犡犽－１＋狇

ε犽＝犣犽－犎犽^犡犽，犽－１－^狉犽－１

犓犽＝犘犽，犽－１犎
Ｔ
犽［犎犽犘犽，犽－１犎

Ｔ
犽 ＋^犚犽－１］

－１

犘犽，犽－１＝Φ犽，犽－１犘犽－１Φ
Ｔ
犽，犽－１＋犙

犘犽＝［犐－犓犽犎犽］犘犽，犽－１

狉^犽＝犕
犪
犽^狉犽－１

犚^犽＝犘
犫
犽^犚犽－

烅

烄

烆 １

， （３０）

其中，犕犽，犘犽 为对量测噪声统计特性的调整系数。

若犪＞１，犫＞１，表示放大犕犽，犘犽 对狉^犽，^犚犽 的调节

作用，这样在量测噪声变化的情况下，可以在较

少的步数内迅速的逼近真实的量测噪声值。但是

如果犪，犫值选取的过大，虽然可以使狉^犽，^犚犽 自适

应调整到真实量测噪声值的过渡时间很短，但可

能导致狉^犽，^犚犽 以真实量测噪声值为中心做小幅度

的振荡。若犪＜１，犫＜１，表示缩小犕犽，犘犽 对^狉犽，^犚犽

的调整作用，这样可以使自适应调整的狉^犽，^犚犽 非

常精确地稳定在真实量测噪声值上，但会导致调

整到真实量测噪声值的过渡时间稍长。若犪＝犫

＝０，意味着放弃犕犽，犘犽 对狉^犽，^犚犽 的调整作用，此

时上述滤波方法等同于常规卡尔曼滤波［７］。犕犽，

犘犽 的取值由模糊推理系统（ＦｕｚｚｙＩｎｆｅｒｅｎｃｅＳｙｓ

ｔｅｍ，ＦＩＳ）得到，此ＦＩＳ的输入为残差均值和残差

实测方差与理论方差的比值。
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定义残差理论均值珋ε犻和实测的均值珋ε狉：

珋ε犻＝Ｅ［ε犼］＝０， （３１）

珋ε狉 ＝
１

犖 ∑
犽

犼＝犽－犖＋１

ε犼， （３２）

定义残差的理论方差值犘犻 和实测的残差方

差值犘狉：

　　犘犻＝Ｅ［ε犽ε
Ｔ
犽］＝犎犽犘犽，犽－１犎

Ｔ
犽 ＋^犚犽－１， （３３）

　　犘狉＝
１

犖
∑
犽

犼＝犽－犖＋１
ε犼ε

Ｔ
犼， （３４）

珋ε狉和犘狉为对最新的犖 个残差向量平均值和

方差平均值，犖 由经验根据具体情况选定，平均

主要起平滑作用。定义珋ε狉＝犿狅狉犽 和残差实测方

差与理论方差的比值为ＰＯＲ犽：

ＰＯＲ犽＝
犜狉（犘犻）

犜狉（犘狉）
， （３５）

定义模糊子集：犲狇狌犪犾０表示在０附近，犲狇狌犪犾１

表示在１附近；犿狅狉犲０表示基本＞０，犲狇狌犪犾１表示

基本＞１；犾犲狊狊０表示基本＜０，犾犲狊狊１表示基本＜１。

ＰＯＲ犽，犿狅狉犽 与犕犽，犘犽 隶属度函数分别为如图４

的（ａ）、（ｂ）、（ｃ）、（ｄ）所示。

（ａ）ＰＯＲ犽 的隶属度函数

（ａ）ＭｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆＰＯＲ犽

（ｂ）犘犽 的隶属度函数

（ｂ）Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆ犘犽

（ｃ）犿狅狉犽 的隶属度函数

（ｃ）Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆ犿狅狉犽

（ｄ）犕犽 的隶属度函数

（ｄ）Ｍｅｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆ犕犽

图４　输入输出隶属函数

Ｆｉｇ．４　Ｆｕｎｃｔｉｏｎｓｏｆｉｎｐｕｔａｎｄｏｕｔｐｕｔ

　　取输出模糊集的隶属度函数曲线与横坐标围

成区域的中心或重心对应的论域元素值为输出

值。此ＦＩＳ为双输入双输出系统，只有３条模糊

规则。将 ＦＩＳ每次运算得到的 犕犽，犘犽 带入式

（３０），对狉^犽，^犚犽 进行自适应调整。

４．３　仿真及分析

仿真计算时，初始姿态角误差角θ（０）＝０．３，

ψ（０）＝γ（０）＝０．１５°；初始速度误差犞狓（０）＝

犞狔（０）＝０．１ｍ／ｓ；初始位置误差犔（０）＝λ（０）

＝０．００１°；陀螺常值漂移为１５°／ｈ；加速度常值误

差为５×１０－４ｇ；陀螺随机漂移σ值为１°／ｈ；加速

度计噪声σ值为１０
－４
ｇ；ＧＰＳ单点定位精度（σ值）

为１０ｍ，０．１ｍ／ｓ。加入均值和方差变化的量测

高斯噪声犞Ｇ，如图５所示；采用模糊自适应卡尔

曼滤波误差曲线见如图６。
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　　从仿真曲线图６可看出，经过１２０ｓ，姿态失

准角估计惯导速度误差估计也基本趋于稳定，姿

态失准角稳态误差在 ６′以下，速度误差 在

０．１ｍ／ｓ以下，位置误差在４ｍ以下。

图５　引入的量测噪声

Ｆｉｇ．５　Ｉｍｐｏｒｔｍｅａｓｕｒｅｄｎｏｉｓｅ

（ａ）东向失准角φ狓 估计

（ａ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｅａｓｔｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔａｎｇｌｅφ狓

（ｂ）北向失准角φ狔 估计

（ｂ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｎｏｒｔｈｍｉｓａｌｉｇｎｅｍｎｔａｎｇｌｅφ狔

（ｃ）天向失准角φ狕 估计

（ｃ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｕｐｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔａｎｇｌｅφ狕

（ｄ）δ犞狀狓 的估计

（ｄ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｅａｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒδ犞
狀
狓

（ｅ）δ犞狀狔 的估计

（ｅ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｎｏｒｔｈｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒδ犞
狀
狔

（ｆ）经度误差δλ的估计

（ｆ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒδλ
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（ｇ）纬度误差δ犔的估计

（ｇ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｌａｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒδ犔

（ｈ）东向位置误差δ犡的估计

（ｈ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｅａｓｔｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒδ犡

（ｉ）北向位置误差δ犢的估计

（ｉ）Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｎｏｒｔｈｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒδ犢

图６　模糊自适应卡尔曼滤波误差曲线

Ｆｉｇ．６　ＥｒｒｏｒｃｕｒｖｅｓｏｆｆｕｚｚｙａｄｏｐｔｉｖｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ

５　实　验

５．１　车载实验

将主惯导ＩＮＳＸＸＸ（陀螺精度为０．０１°／ｈ）

与子惯导安装在同一刚性板上，安装调试完毕后，

放置在试验车上，选取标准点和标准点犅，犃、犅

两点的距离应使车辆大约行驶５ｍｉｎ左右，子惯

导的精度考核方法如下：

⑴在犃 点装订好初始位置，并完成初始对

准；

⑵车辆行驶，子惯导进行传递对准；

⑶惯导完成传递对准后，自动进入导航状态，

车辆行驶到犅点后，记录子惯导的有关数据；

为了能真实地模拟实际情况，要求路况为包

括倾斜路、斜坡路、Ｓ型路的环形路（倾斜路：５００

ｍ长，倾斜３０°；斜坡路：３００ｍ 长，斜坡陡度为

３０°；Ｓ型路：半径为２００ｍ）。

重复上述过程７次左右，根据ＧＪＢ７２９
［５］，姿

态和高程误差可按均方误差评定，位置误差按圆

概率误差评定，计算子惯导的精度公式：

姿态误差：

σ犃 ＝
１

狀∑
狀

犻＝１

δ
２

槡 犻 ， （３６）

高程误差：

犎犈 ＝０．６７４５
１

狀∑
狀

犻＝１

Δ犎
２

槡 犻 ， （３７）

水平位置误差：

ＣＥＰ＝０．８３
∑
狀

犻＝１

（犚犻）
２

槡 狀
， （３８）

式中，犚犻 为子惯导的位置值与标准点的径向误

差。

将ＧＰＳ信号接入子惯导中，重复第一到第四

过程１０次左右，可考核组合导航系统的精度。经

过１２０ｓ后，纯惯导和组合后的车载性能实验实

测数据如表１所示。
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表１　车载性能实验

Ｔａｂ．１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆｍｏｕｎｔｅｄｖｅｈｉｃｌｅ

次数 状态
导 航 误 差

犞狓／（ｍ／ｓ） 犞ｙ／（ｍ／ｓ） 犞ｚ／（ｍ／ｓ） Δ狓／ｍ Δ狔／ｍ Δ狕／ｍ

姿态误差

Φ（′）

１ 惯导 －１．３８ 　１．５７ 　１．１４ －７５．１２ 　５３．９４ 　４４．２２ ８０．２４

组合 　０．１２ 　０．０９ 　０．１１ 　 ３．７４ 　 ４．９２ 　 ３．４６ ４．６１

２ 惯导 －１．４６ 　１．３１ 　１．１８ －６０．２４ 　５２．３８ 　４８．３５ ７８．２３

组合 －０．０７ 　０．１３ －０．０８ － ３．３７ 　 ４．２１ － ３．１４ ４．５９

３ 惯导 　１．４２ 　１．１３ －１．０５ 　５３．２４ 　４１．８３ －３４．２１ ７２．０４

组合 　０．０６ 　０．０９ －０．１２ 　 ２．６３ 　 ３．２６ － ４．８７ ４．５２

４ 惯导 　１．２６ －１．４ 　１．１２ 　４１．３５ －５１．８ 　３３．４２ ７０．２４

组合 　０．０７ 　０．０８ －０．０７ 　２．５８ 　 ３．０５ － ２．４５ ４．５６

５ 惯导 　１．３５ 　１．４４ 　１．３２ 　４５．１２ 　５２．６３ 　４２．１４ ６８．３２

组合 　０．０８ 　０．１０ 　０．０６ 　 ２．８２ 　 ３．５５ 　 ２．６０ ４．５５

６ 惯导 　１．４０ 　１．２６ －１．２６ 　５４．８７ 　４３．０４ －３４．６２ ６８．３５

组合 　０．１２ 　０．１０ 　０．０８ 　 ３．４４ 　 ４．２３ 　 ３．１１ ４．３２

７ 惯导 　１．５２ 　１．２１ 　１．１５ 　５３．６１ 　４２．９４ 　３８．０１ ６７．１７

组合 　０．１３ 　０．０９ 　０．０７ 　 ３．５１ 　 ３．１４ 　 ２．８７ ４．４３

　　分别按照式（３６）、（３７）和（３８）计算得到：σ犃＝

４．４２′；犎犈＝３．２５ｍ；ＣＥＰ＝４．７３ｍ。

５．２　半实物仿真实验

根据风洞实验数据和载机发控条件，半实物

仿真试验以机弹分离为时间零点，仿真实验过程

以弹体落地为结束点，环境为标准气压条件。将

子惯导安装于三轴飞行模拟转台上，并与仿真计

算机、主惯导模拟器、ＧＰＳ模拟器、加速度模拟

器、记录设备按要求连接，按下列过程考核子惯导

精度：

⑴将子惯导与主惯导模拟器连接，完成子惯

导传递对准；

⑵仿真系统控制转台，模拟弹体的飞行过程；

⑶将ＧＰＳ模拟器、加速度模拟器的数据注入

到子惯导中；

⑷实时记录子惯导的有关数据，仿真过程结

束后，对比子惯导数据与仿真计算机的相关数据，

分析子惯导的精度。

在考虑投弹初始扰动、空气动力参数误差、风

干扰、初始偏离角情况下，重复上述过程１０次左

右，可分析子惯导在开环状态下的仿真精度。

（ａ）俯仰角曲线　　　　　　　　（ｂ）偏航角曲线　　　　　　　　　 （ｃ）滚转角曲线

（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ　　　　　　（ｂ）Ｙａｗａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ　　　　　　　（ｃ）Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ

图７　半实物仿真

Ｆｉｇ．７　Ｓｅｍｉｐｈｙｓｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
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　　将上述过程的第一步改成闭环状态，重复２

～５次左右，可分析子惯导在闭环状态下的仿真

精度。半实物仿真实验定位精度如表２所示。

表２　半实物仿真实验定位精度

Ｔａｂ．２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｓｅｍｉｐｈｙｓｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

序

号

发射高度

（ｋｍ）

目标距离

（ｋｍ）

发射速

度（ｍ／ｓ）
发射条件

定位精

度（ｍ）

１ ４ ２４ ２００ ／ １．５３

２ ５ ２４ ２１８ 顺风３２ｍ／ｓ １．４２

３ ６ ２４ ２５０ 逆风２８ｍ／ｓ １．６４

４ ４ ２２ １９８ 离轴１５° ２．５１

５ ５ ２２ ２００ 气动拉偏１８％ ２．４６

６ ６ ２２ ２１３ 偏流角７．５° ２．１７

半实物仿真实验表明系统在干扰条件下，弹

体姿态飞行稳定，定位精度高。

６　结　论

　　 随着 ＭＥＭＳ技术的发展，基于微惯性技术

的体积小、寿命长、可靠性高、成本低、适应环境能

力强和可批量生产等等特点的制导系统满足了航

空弹药需求。根据航弹的特点设计了 基于

ＭＩＭＵ／ＧＰＳ的组合导航系统，ＭＩＭＵ 采用模块

化设计，给出了各模块指标；解决了ＧＰＳ主要关

键技术；采用简化的组合导航数学模型和改进的

Ｋａｌｍａｎ滤波器，仿真和实验表明，该设计适合航

弹的要求，对于制导化武器具有重要的意义。在

国产导航系统成熟的条件下，可实现平稳过渡。
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