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SINS快速传递对准建模与仿真
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  摘   要:针对空间武器捷联惯性导航系统SINS(StrapdownInertialNavigationSys-
tem)动基座快速、精确初始对准问题,建立了空间环境下武器SINS的动基座误差模型,并考

虑武器SINS的惯性器件误差.根据姿态传递对准原理,推导了姿态匹配方式下卫星与武器

SINS姿态角之差的量测方程.在此基础上,建立了空间武器SINS传递对准的数学模型,设计

一种快速对准卡尔曼滤波器.计算机仿真结果验证了该模型的有效性.在10s时间内,可获得

与卫星姿态测量系统姿态精度相当的对准精度,同时还能实现武器SINS惯性器件误差的准

确标定.
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ModelingandsimulationofrapidtransferalignmentforSINS
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Abstract:Aimingattheproblemofrapidandaccuratetransferalignmentforthespaceweapon
strapdowninertialnavigationsystem (SINS),theerrormodelofweaponSINSwasestablishedand
theerrorsofinertialelementswereconsidered.Theattitudematchingwasselected,andthemeasure-
mentequationoftheattitudeerrorbetweenspaceweaponSINSandsatellitewasdeducedbasedonthe
principleofattitudetransferalignment.Basedonthese,thefiltermodelofspaceweaponSINSwas
establishedandarapidKalmanfilterwasdesignedforthespaceweapon’stransferalignment.There-
sultsofsimulationshowthatthismodelisefficientonfilter’sconvergenceandprecision.Thealign-
mentaccuracyissimilartotheoneattitudemeasurementsystemofsatellitehave,andfurthermore,

theconstanterrorsofgyrosonspaceweaponcanbecalibrated.
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  空间攻防武器是空间力量的重要组成部分,
具有快速机动、远程打击和突然袭击的作战能力,
这就对空间武器捷联惯性导航系统SINS(Strap-
downInertialNavigationSystem)的快速精确初

始对准技术提出了更高的要求.传递对准是目前

解决运载体上武器系统在动基座条件下初始对准

问题的必要手段和关键技术[1-3].由于卫星所处

的独特环境,使得空间武器传递对准的方法与机

载、舰载武器系统大不相同,如何快速而准确地对

空间武器SINS进行传递对准是提高空间作战响

应速度和打击精度的关键.
目前,国内外对机载、舰载武器传递对准的研

究较多.研究中所用的滤波数学模型是根据机载

或舰载环境建立的.而在空间环境中,卫星处于失

重状态,与地球之间的作用力为万有引力,现有的

滤波模型将不再适用[4].由于卫星上能够通过星

敏感器等来提供较高精度的姿态基准,而且姿态

匹配方式计算量小,对准速度快,对陀螺漂移有较



强的估计能力[5-9].因此,本文首先建立空间环境

下武器SINS的动基座误差模型,然后详细推导

姿态匹配方式下卫星与武器SINS姿态角误差的

量测方程.在此基础上,设计一种快速卡尔曼滤波

器,进行空间武器传递对准仿真研究.

1 空间武器SINS传递对准原理

当采用姿态匹配方式进行空间武器SINS传

递对准时,卫星上的姿态基准与武器系统SINS
的姿态角误差是姿态传递对准的基础,下面给出

一个直观的推导,以说明姿态传递对准的原理.
首先,定义以下几个坐标系,如图1所示.

图1 坐标系定义示意图

图1中,OXnYnZn 为 卫 星 的 导 航 坐 标 系;
OXn1Yn1Zn1为空间武器SINS 的计算导航坐标

系;OaXaYaZa 为卫星机体坐标系;ObXbYbZb 为

空间武器弹体坐标系.OXnYnZn 与OXn1Yn1Zn1之

间的关系在小角度时可由如下方向余弦阵来确

定:
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其中,[ϕ×]为武器SINSOXn1Yn1Zn1相对卫星

OXnYnZn 的失准角ϕx,ϕy,ϕz 组成的斜对称阵.
同理,ObXbYbZb 与OaXaYaZa 之间的关系在

小角度时可由如下方向余弦阵来确定:
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其中,λx,λy,λz 为武器SINS相对卫星的安装误

差角在ObXbYbZb3个轴上的分量;[λ×]为斜对

称阵.
根据传递对准的原理有以下关系成立:

Cn1b =Cn1nCnaCab=Tb (3)
Cna=Ta (4)

将式(1)、式(2)和式(4)代入式(3):
Tb=(I-[ϕ×])Ta(I+[λ×])=

Ta+Ta[λ×]-[ϕ×]Ta-[ϕ×]Ta[λ×]

 (5)

忽略微小量的乘积,取其近似有

Tb=Ta+Ta[λ×]-[ϕ×]Ta (6)

  设卫星以及武器SINS计算出的武器系统的

航向角、俯仰角及横滚角分别为ψ,θ,γ和ψs,θs,

γs.记
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  i=a,b (7)

则有
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b =T(21)

a -T(11)
a ϕz+T31

aϕx +
T(22)
a λz-T(23)

a λy (8)

tanθs=-T(31)
b /T(11)

b =
-(T(31)

a +T(11)
a ϕy -T(21)

a ϕx +T(32)
a λz-T(33)

a λy)/
(T(11)

a +T(21)
a ϕz-T(31)

a ϕy +T(12)
a λz-T(13)

a λy)
(9)

tanγs=T(22)
b /T(23)

b =
(T(22)

a -T(12)
a ϕz+T(32)

a ϕx -T(21)
a λz+T(23)

a λx)/
(T(23)

a -T(13)
a ϕz+T(33)

a ϕx +T(21)
a λy -T(22)

a λx

(10)

  将式(8)左边按台劳级数展开:
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考虑到sinψ=T(21)
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  将式(9)两边按台劳级数展开,整理得
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T(22)
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其中,v1,v2,v3 为量测噪声.
这样由式(12)、式(13)和式(14)便构成了姿

态角误差部分的量测方程.

2 空间武器SINS传递对准建模

2.1 空间武器SINS动基座误差模型

采用地心惯性坐标系作为导航坐标系.空间

武器SINS误差方程如下.
1)加速度误差方程
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其中,W
·

x,W
·

y,W
·

z 为加速度计敏感到的视加速度

在导航坐标系中的分量;δW
·

x,δW
·

y,δW
·

z 为相应

视加速度的误差;ϕx,ϕy,ϕz 为武器SINS的失准

角在导航坐标系中的分量;Cij(i,j=1,2,3)为
Cn1b 的元素;

Δ
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Δ
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Δ

z为ObXbYbZb 中的加速度

计常值偏置;w Δ

x
,w Δ

y
,w Δ

z
为加速度计白噪声误

差.
2)速度、位置误差方程
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其中,δVx,δVy,δVz 和δx,δy,δz 分 别 为 武 器

SINS在导航坐标系中的速度误差和位置误差;系
数f14,f15,f16,f24,f25,f26,f34,f35,f36为引力

加速度对位置坐标的偏导数,具体表达式参见文

献[4].
3)平台误差角方程
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其中,εx,εy,εz 分别为ObXbYbZb 中陀螺的常值

漂移;wεx
,wεy

,wεz
为陀螺白噪声误差;其他变量

含义同式(15).
2.2 空间武器SINS传递对准的数学模型

1)系统状态方程

综合以上空间武器SINS的加速度、速度、位
置以及平台误差角方程,并考虑武器系统SINS
的惯性器件误差,得到如下系统状态方程:

X
·
=FX+GW (18)

其中,X=[ϕ δV δx δy δz ε 
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变量,ϕ=[ϕx ϕy ϕz],δV=[δVx δVy δVz],
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]T 为 系 统 噪
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2)系统量测方程

取卫星姿态基准与武器SINS的姿态角误差

作为量测值,武器SINS量测方程为

Z=HX+v (19)
其中,Z=[δψ δθ δγ]T 为量测变量;H 为量测

矩阵;v为量测噪声,假定其为零均值的高斯白噪

声,其 协 方 差 为 E{v(t)vT(t)}=R;
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,H=[H1 03×12],H1,H2 代

表内容可由式(12)~式(14)获得.
以上所建立的数学模型是在忽略卫星挠曲运

动后构成的次优卡尔曼滤波模型,不符合传递对

准的实际情况,所带来的误差用增大过程噪声和

量测噪声水平的方法来等效补偿[10].

3 仿 真

以地球静止轨道为例,生成相应的位置、速
度、姿态参数,以及陀螺、加速度计的理论数据.

空间武器SINS采样频率为100Hz.陀螺常

值、随机漂移均为0.2(°)/h,加速度计常值、随机

偏置均为0.0001g.ψs,θs,γs 初始误差均为0.5°,
速度和位置初始误差分别为0.1m/s和50m.
λx=λy=λz=0.5°.姿态测量噪声为10″(由星敏感

器保证姿态量测精度).滤波周期为1s,仿真时间

为300s.
采用姿态匹配方式进行传递对准时,滤波姿

态误差和陀螺常值漂移估计如图2所示.

768 第8期             宫晓琳等:SINS快速传递对准建模与仿真



从图2可以看出,3个姿态角误差的收敛速

度都较快,收敛后的精度在15″左右;陀螺误差的

估计速度稍慢,但估计较为准确.

图2 姿态误差和陀螺常值漂移估计曲线图

4 结 论

本文针对空间武器SINS动基座初始对准问

题,建立了空间武器SINS传递对准的数学模型,
详细准确地推导了姿态匹配方式下姿态角误差的

量测方程.仿真结果表明,直接采用卫星姿态与武

器系统姿态之差作为观测量,滤波收敛速度较快,
能在10s内获得略低于卫星姿态测量系统提供的

10″的姿态精度;此外还能够在线准确估计陀螺常

值漂移.本文的研究工作将为空间作战武器系统

提供一种有效的快速精确对准方法.
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