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初始对准误差对导弹自控终点误差影响分析 
程明文，刘勇志，徐显强  

（海军潜艇学院 学员 2 队，山东 青岛 266071） 

摘要：潜射导弹初始对准误差会产生导弹自控终点误差，通过理论分析，建立了由初始对准误差对自控终点误

差的影响模型，并对该模型进行简化，最后，依据潜射反舰导弹初始对准结果了进行仿真计算，结果表明，该模型

能避免烦琐的运动学建模和编程计算过程，为在项目论证阶段不具备完备的总体数据的支持条件下，进行初始对准

精度指标分配提供理论依据。 
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Analysis for Calculating Influence of Initial Alignment Error on Auto-Control 
Termination Error of Sub-Launched Missile 
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Abstract: The initial alignment error would produce the auto-control termination of sub-launched missile. Based on the 
theoretical analysis, deduces a simplified algorithm to calculate the impact of the initial alignment errors on auto-control 
termination errors of sub-launched missile weapons. Finally, the numerical results calculated by the simulation with the 
initial alignment data of the sub-launched missile. The simulation results show that the model is simple, pellucid and wieldy, 
avoids fussy calculation and provides academic foundation of allotting the initial alignment error index without enough 
missile data support in the project verification phase. 
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0  引言 

潜射导弹武器惯导系统的初始对准是影响导弹

命中精度和制导系统正常运行的重要因素，导弹武

器必须在初始对准好后才能进行发射，随着现代战

争的需要，潜射导弹已逐渐发展成为现代战争中日

益重要的打击力量，要提高导弹的精确打击能力，

就必须提高惯性制导的工作精度，而惯性制导的工

作精度在很大程度上取决于其初始对准的精度 [1]，

在实际应用中，由于初始对准的误差，潜射反舰导

弹发射出水后，惯导系统的测量值误差会一次次向

下传播而不断积累，最终影响导弹到达预定自控终

点。初始对准误差越大，导弹自控终点误差就会越

大，最终导致雷达偏离理论开机点，捕捉预定目标

的概率下降。故通过建立由潜射反舰导弹捷联惯导

系统的初始对准误差对自控终点误差的影响模型，

并进行仿真分析。 

1  误差模型 

激光陀螺仪和石英挠性加速度计沿导弹三轴方

向安装，因为是固连在导弹上的，所以测得的都是 

导弹相对于惯性空间的物理量，激光陀螺仪测量的

是导弹相对于惯性空间转动速率或姿态变化在弹体

坐标系中的投影；加速度计测量的是导弹相对惯性

空间的加速度在弹体坐标系中的投影，即比力，必

须一并考虑导弹所处的引力场的有关信息后确定导

弹相对于惯性空间的真加速度[2-3]。最后，利用陀螺

仪测量的姿态信息，将加速度计测量值分解到导航

坐标系中，分解后的加速度值经两次积分即可获得

导弹的速度和位置，图 1 给出了捷联惯导系统在导

航坐标系中的计算框图。 
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图 1  捷联惯导系统导航计算方框图 

该捷联惯导系统导航方程为： 
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由该惯导系统解算的导弹姿态、速度和位置误

差方程为： 
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式中： [ ]Tψ δα δβ δγ= 为初始对准误差角

矢量，
n
inω 为导航坐标系相对于惯性坐标系的角速

度在导航坐标系中的投影，
n
bC 为弹体坐标系相对于

导航坐标系的方向余弦矩阵， ( )δ • 为误差，
nf 加

速度计测量值，
n
ieω 为地球坐标系相对惯性坐标系的

角速度在导航坐标系中的投影，
n
enω 为导航坐标系

相对地球坐标系的角速度在导航坐标系中的投影，

[ ]TN E Dv v v vδ δ δ δ= 为 速 度 误 差 矢 量 ，

[ ]TN E Dp x x xδ δ δ δ= 为位置误差矢量， Nv 、

Ev 、 Dv 分别表示北向、东向、垂向的加速度； Nv 、

Ev 、 Dv 分别表示北向、东向、垂向的速度；Ω为

地球自转角速率； 0R 为地球半径；h 为导弹飞行过

程中距地球表面的高度。 
上式中，假设地球是一个理想的球形，地球重

力场不随导航系统在地球上所处位置或它距地面高

度变化而变化，也没有因重力异常造成的当地重力

矢量方向相对于当地垂线方向的角度偏差。 

1.1  简化算法 

由于某型反舰导弹捷联惯导系统的工作过程在

几十分钟以内，时间比较短，其傅科振荡与 24 h 振

荡的影响可忽略不计，故可单独考虑惯导系统在北

向和东向的传播，也即单独考虑其纵向偏差和横向

偏差[4-5]。这样可以简化分析运算，避免了求解的复

杂性，分析各方向的误差传播过程： 
1) 横向位置偏差模型 
对于在导弹巡航段工作的捷联惯性制导系统，

根据前面给出的误差方程，横向位置偏差的误差动

态性能可以用下面一组耦合微分方程表示： 
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式中， Nε 、 Eε 分别为作用在东向轴和垂直轴

的陀螺仪漂移， N∇ 代表作用在北向轴的加速度计

零偏，陀螺仪和加速度计的误差的动态特性可以用

下列一组微分方程表示： 
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这几个方程可用矩阵形式表示为： 
xFx δδ =                                   (9) 

式中， 
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在该矩阵中， LRvE cos0+Ω=Λ ，采用北向

位置误差（横向位置偏差）来代替纬度偏差。根据

现代控制理论和拉普拉斯变换原理，式  (6) 的解可

以用状态转换矩阵 ( ) Ftt eΦ = 表示为： 

0 0( ) ( ) ( )x t t t x tδ Φ δ= −                     (10) 

式中： (0) IΦ = ， )( 0tx 表示系统初始状态。 

转换矩阵为： 
1 1( ) ( )t L sI FΦ − −= −                          (11) 

式中：s 是拉普拉斯算子；
1−L 表示拉普拉斯反

变换。 
对式  (9) 运算变换得到状态转移矩阵为：

( )1 2Φ Φ Φ= 。 
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式中： 0Rgs =ω 是舒勒振荡频率，转换矩阵

某一行的表达式得到初始对准误差项对横向位置偏

差的动态影响，结论 1： 
(1) 初始横滚角误差对横向位置偏差无影响； 
(2) 初始俯仰角误差( 0δβ )产生的横向位置偏差

为； )cos1(00 tR sωδβ − ； 

(3) 初始偏航角误差( 0δγ )产生的横向位置偏差

为： )
sin

(cos 00
s

s ttLR
ω
ω

δγ −Λ 。 

2) 纵向位置偏差模型 
同理，可以得到描述纵向位置偏差的状态转移

矩阵为： ( )3 4Φ Φ Φ′ = 。 
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式中： 0Rgs =ω 是舒勒振荡频率，转换矩

阵某一行的表达式可以得出初始对准误差对纵向位

置偏差的动态影响，结论 2： 
(1) 初始横滚角误差（

0δα ）产生的纵向位置偏

差为： )cos1(00 tR sωδα −−  

(2) 初始俯仰角误差（ 0δβ ）对纵向位置偏差无

影响； 
(3) 初始偏航角误差（ 0δγ ）产生的纵向位置偏

差为： )sin(0 tt
v

ss
s

N ωω
ω

δγ −
− 。 

1.2  初始对准误差对自控终点误差影响的分析[6-8] 

如果导弹飞行时间比较短，结论 1 和 2 可依下

式进行化简： 
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长时间导航和短时间导航引起的自控终点散布

误差的横向和纵向位置误差如表 1。
表 1  中短时间导航的位置误差 

位置误差  
横向位置误差  纵向位置误差  误差源  

中时间导航  短时间导航  中时间导航  短时间导航  

初始姿态误差（
0δα ）  0 0 )cos1(00 tR sωδα −−  
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注： )cos( 0 LRvE+Ω=Λ ，
0Rgs =ω ， Ev 、 Nv 为东向、北向速度。  

 

2  仿真实例 

某型反舰导弹初始对准误差为：初始横滚角误

差（ 0δα ）为 0.2 mrad− ；初始俯仰角误差（ 0δβ ）

为 0.5 mrad ；初始偏航角误差（ 0δγ ）为 7 mrad 。 

为简便运算，选取如下导弹飞行弹道图，如图 2。 
其中，潜艇发射方位角为 30°，导弹自控飞行

距离为100 km ，巡航段飞行速度为 0.65 Ma 。依据

表 1 的误差模型，可以计算出图 2 的导弹自控终点

散布误差，如表 2。               （下转第 94 页） 
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根据人机界面软件设计流程编写的应用程序已

经在特种缝纫机高速电子套结机的界面设计中得到

应用。并可根据用户的要求实时增添功能，很好地

实现了人机互动。 
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图 2  某型潜射反舰导弹飞行航路图 

表 2 某型潜射反舰导弹自控终点散布误差分析 

位置误差  
误差源  

横向位置误差 Z∆ （m） 纵向位置误差 X∆ （m）

初始姿态误差（
0δα ）  0 195.1 

初始姿态误差（
0δβ ）  487.7 0 

初始姿态误差（
0δγ ） 84.7 -18.0 

各方向位置误差  572.4 177.1 
和平方根位置误差  599.2 

另外，依据某型潜射反舰导弹的自控终点散布

的极限误差公式，可以计算出其极限误差为：

2 324.4 mX Z∆ = ∆ = ± ，初始对准误差所引起的自控终

点散布误差明显小于极限误差。 

3  结论 

仿真结果表明，该模型简便清晰，易于使用，

方便计算，为项目论证阶段初始对准精度指标的分

配提供了一定的借鉴作用。 
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图 3  改进的 GEP 算法的运算结果 

5  总结 

该算法的变异率和交叉率随进化代数的增加而

自适应地增加，解决了 GEP 算法容易产生早熟的问

题。实验证明，将该算法运用到函数优化问题中具

有很好的效果。 
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