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摘要　 为在外测数据处理中获取更高精度目标部位修正结果，解决已知目标几何尺寸难以精确修正的问

题，提出采用捷联惯导系统姿态修正跟踪部位的方法．根据捷联惯导系统遥测四元数信息计算姿态旋转矩

阵，利用外测处理中各个参照坐标系的相互关系，修正垂线偏差的影响，实现跟踪部位位置参数保精度修正．

通过测试场景仿真计算，与常用速度矢量修正法进行比较、验证，结果表明姿态修正方法精确可行、结果正

确，满足数据处理的精度要求和结果评定需要．
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引言

在外测数据事后处理过程中，跟踪部位修正是

经常必做的一个重要环节，通常是基于以下两种考

虑：一是在外测过程中有多种、多台设备同时进行

测量，这些测量设备所对应的目标跟踪点（简称跟

踪部位）往往是不同的，在事后处理中为了进行数

据综合处理，要把测量结果数据归算到统一部位

上［１］；二是外测光学设备脱靶量数据的处理是基

于目标图像几何特征点的，而目标试验结果分析、
评定是基于目标战斗部的，为了有效进行目标战

斗部指标的分析评定，要把数据处理基准点从特

征点位置修正到目标的战斗部位置上．数据处理

中为了实现目标的跟踪部位修正，采用测元修正

法或位置参数修正法对目标数据进行修正［２］ ．测
元修正法要求明确知道处理点和待修正点的坐

标，如大地坐标，可以通过坐标反算测元差，对测

量设备的测元进行修正；对于只知道处理基准点

和待修正点相对几何位置的情况，则需要用位置

参数修正法进行修正．位置参数修正中涉及的一

个重要参数就是目标的姿态参数，由于测试条件

限制，通常由航迹偏角、航迹倾角代替近似计算，
使用速度矢量修正法进行修正，精度受到限制．近
年来，由于捷联惯导系统反应时间短、可靠性高、

体积小、重量轻、成本逐步下降等突出优点，在空空

武器中得到了广泛应用［３］，惯导精度也逐渐提高，
快速传递对准能够达到 １ 毫弧度以下的姿态误

差［４］，外测数据处理能够从中获取较为准确的目标

飞行姿态参数．本文基于捷联惯导的姿态信息提出

一种新的跟踪误差修正方法，利用捷联惯导系统姿

态旋转矩阵信息，依据外测数据处理中各个参照坐

标系的相互关系，修正了垂线偏差的影响，推导外

测数据事后处理跟踪部位修正方法，实现外测数据

事后处理跟踪部位位置参数修正，并与常用的速度

矢量修正法进行比较，验证修正方法的正确性，达
到外测事后数据处理的精度要求．

１　 基于捷联惯导系统姿态参数修正方法

１．１　 坐标系定义

基于捷联惯导系统姿态参数修正方法涉及的

坐标系包括以下几种［５］：
（１）大地直角坐标系 Ｏｄ－ｘｄｙｄｚｄ，原点 ｏ 为地球

质心，ｚ 轴指向 ＩＥＲＳ 参考极（ ＩＲＰ）方向，ｘ 轴指向

ＩＥＲＳ 参考子午面与通过原点且同 ｚ 轴正交的赤道

面的交线，ｙ 轴与 ｚ 轴、ｘ 轴构成右手坐标系．
（２）地心惯性坐标系 Ｏｃ－ｘｃｙｃｚｃ，实际工作中为

了处理方便，通常取目标发射瞬间的大地直角坐标

系作为地心惯性坐标系，此时其三轴指向不再随地
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球的自转而发生变化．
（３）发射惯性坐标系 Ｏｆ －ｘｆｙｆｚｆ，目标发射瞬间

的发射坐标系．该发射坐标系的原点为目标质心在

当地海平面上的投影点，ｘ 轴指向天文北，ｙ 轴与过

投影点的铅垂线一致，指向外，ｚ 轴与 ｘ 轴、ｙ 轴构

成右手坐标系，此时其三轴指向不再随地球的自转

而发生变化．
（４）数据处理坐标系 Ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ，原点 Ｏ 选取航

区某测量设备的三轴（水平轴、垂直轴、照准轴）交
点，也可为指定的某点；ＯＸ 轴指向大地北；ＯＹ 轴与

地球椭球体上过原点的法线重合，指向外；ＯＺ 轴与

ＯＸ、ＯＹ 构成右手直角坐标系．
（５）体坐标系 Ｏｂｍ－ｘｂｍｙｂｍ ｚｂｍ，原点 Ｏ 为飞行器

质心或某一特征点，ＯＸ 轴与飞行器的纵轴方向一

致，向前为正；ＯＹ 轴位于飞行器的竖对称平面内，
垂直于 ＯＸ 轴，向上为正；ＯＺ 轴与 ＯＸ、ＯＹ 构成右

手直角坐标系．

图 １　 坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｄｉａｇｒａｍｍａｔｉｃ ｓｋｅｔｃｈ ｏｆ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍｓ

１．２　 垂线系到法线系转换的垂线偏差修正

垂线坐标系的基准面是水平面，法线坐标系的

基准面是椭球面，无论是参考椭球还是总的地球椭

球．其表面都不可能与大地水准面处处重合，因而

在同一测站点上铅垂线与椭球面法线也不会重合．
两者之间的夹角 ｕ 称为垂线偏差，在坐标转换时会

引起误差．垂线偏差的大小和方向随着点位不同发

生不规则的变化．垂线偏差 ｕ 常用南北方向上的子

午投影分量 ξ 和东西方向上的投影卯酉分量 η 来

表示，则垂线偏差修正矩阵可表示为［６］：
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因垂线和法线差异带来的北向差异可由下式

求出［７］：
Δγ＝α－Ａ＝（λ－Ｌ）ｓｉｎφ＋（ξｓｉｎＡ－ηｃｏｓＡ）ｃｔｇＺ ｔ

（２）
式中 α 为天文方位角，Ａ 为大地方位角，λ，φ 为天

文经纬度，Ｚ ｔ 为天顶距，右端第一项只与点的位置

有关，与照准点的方位及天顶距无关；第二项与照

准点的方位及天顶距有关．在通常情况下，由于垂

线偏差一般小于 １０″，当 Ｚ ｔ ＝ ９０°时，第三项为百分

之几秒，故此项略去，得到简化公式 Δγ ＝ （λ －Ｌ）
ｓｉｎφ，又因为：

η＝（λ－Ｌ）ｃｏｓφ， Ｂ＝φ－ξ
则：α－Ａ＝ηｔａｎφ＝ηｔａｎ（Ｂ＋ξ）≈ηｔａｎＢ
则把坐标绕 ｙ 轴旋转 Δγ，则最终旋转矩阵为：
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由于小角度的正弦约等于自身，余弦约等于 １，上
式可变为：
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１．３　 发射惯性系到数据处理坐标系

从坐标系的定义和欧拉法［８］ 可以得出地心大

地坐标系和数据处理坐标系的关系为：
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其中 ｅ 为第一偏心率，Ｂｂ０ｃ、Ｌｂ０ｃ为原点经纬度和高，
Ｒｘ，Ｒｙ，Ｒｚ 称为旋转矩阵，以下同上．
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地心大地坐标系和地心惯性坐标系的坐标关

系为：
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其中：ω ＝ ７． ２９２１１５ × １０－５ ｒａｄ ／ ｓ 为地球旋转角速

度［９］，ｔ 为从选定时刻开始的飞行时间．发射惯性坐

标系和地心惯性坐标系关系为：
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（１０）
发射系原点坐标计算公式同数据处理坐标系

原点计算．体坐标系和发射惯性坐标系的关系为：
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式中 φ、ψ、γ 为姿态角，综合以上（４）、（６）、（８）、
（１０）、（１２）可得体坐标系到数据处理坐标系转换

关系为：
ｘｂ

ｙｂ

ｚｂ

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
＝Ｃ１Ｃ２Ｃ３Ｃ４×

ｘｂｍ

ｙｂｍ

ｚｂｍ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋Ｃ１Ｃ２Ｃ３×

ｘｆｍ０

ｙｆｍ０

ｚｆｍ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋

Ｃ１Ｃ２

ｘｆｏｃ

ｙｆｏｃ

ｚｆｏｃ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

－Ｃ１

ｘｂｏｃ

ｙｂｏｃ

ｚｂｏｃ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１３）

其中 ｘｂｍ，ｙｂｍ，ｚｂｍ为体坐标系坐标，ｘｆｍ０，ｙｆｍ０，ｚｆｍ０为体

坐标系原点在发射系下的坐标．则同时刻目标从一

个部位 ｂ１ 修正到另一个部位 ｂ２ 的坐标修正量可

表示为：
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由于实际工作中，四元数法与欧拉角法相比，
计算量小、精度高、可避免奇异性，捷联惯导应用中

多采用四元数法，根据欧拉角和四元素的关系，旋
转矩阵 Ｃ４ 可用四元数表示的捷联矩阵表示［１０］：

Ｃ４ ＝

ｑ２
１＋ｑ２

０－ｑ２
３－ｑ２

２ ２（ｑ１ｑ２＋ｑ０ｑ３） ２（ｑ１ｑ３－ｑ０ｑ２）

２（ｑ１ｑ２－ｑ０ｑ３） ｑ２
２－ｑ２

３＋ｑ２
０－ｑ２

１ ２（ｑ２ｑ３＋ｑ０ｑ１）

２（ｑ１ｑ３＋ｑ０ｑ２） ２（ｑ２ｑ３－ｑ０ｑ１） ｑ２
３－ｑ２

２－ｑ２
１＋ｑ２

０

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

－１

（１６）

２　 跟踪部位速度矢量位置量修正方法

在外弹道数据处理中，由于测试条件和目标本

身等原因限制，经常缺少姿态数据．但为满足处理

数据和分析数据的需要，需进行跟踪处理部位修
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正．这种情况下，通常采用目标飞行的航迹偏角、航
迹倾角数据，采用速度矢量法进行位置修正［１１］ ．

（１）弹的位置修正量

Δｘｍ ＝Ｌ×
ｖｍｘ
ｖｍ

Δｙｍ ＝Ｌ×
ｖｍｙ
ｖｍ

Δｚｍ ＝Ｌ×
ｖｍｚ
ｖｍ

ｖｍ ＝ ｖ２ｍｘ＋ｖ２ｍｙ＋ｖ２ｍｚ

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

（１７）

其中 Ｌ 为跟踪部位到处理部位修正的长度，如弹长

等．ｖｍ，ｖｍｘ，ｖｍｙ，ｖｍｚ为导弹速度和分量，速度亦可以

是处理区间内的平均速度及分量．
（２）靶机的位置修正量

Ｌ′＝Ｌ２ｃｏｓγ＋Ｌ３ｓｉｎγ

Δｘ＝Ｌ１

ｖｔｘ
ｖｔ
＋Ｌ′２

ｖｔｚ
ｖｔ

Δｙ＝ －Ｌ２ｓｉｎγ＋Ｌ３ｃｏｓγ

Δｚ＝Ｌ１

ｖｔｚ
ｖｔ
－Ｌ′２

ｖｔｘ
ｖｔ

ｖｔ ＝ ｖ２ｔｘ＋ｖ２ｔｙ＋ｖ２ｔｚ

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（１８）

Ｌ１ 为目标跟踪部位中心至目标处理部位的轴

向距离，顺航线修正为正，Ｌ２ 为目标跟踪部位中心

至目标处理部位的展向距离，顺航线左修为正，Ｌ３

为目标跟踪部位中心至目标处理部位所在平面的

法向距离，向上为正． ｖｔ，ｖｔｘ，ｖｔｙ，ｖｔｚ为导弹速度和分

量，速度亦可以是处理区间内的平均速度及分量．γ
为倾斜角，顺行右滚为正．

速度矢量修正方法是对速度进行微分处理计

算得到，精度较差，属于近似修正，基于捷联惯导姿

态的修正方法是对目标在空中的姿态参数进行修

正，属于高精度修正．

３　 数据仿真分析

以某型导弹目标飞行数据为例，按照真实状

态，仿真飞行位置、速度、姿态等数据，把处理部位

从弹尾修正到战斗部．分别用上述两种方法进行计

算，验证基于捷联惯导系统姿态参数的跟踪部位修

正方法的修正效果．图 ２ 为使用基于捷联惯导系统

姿态参数跟踪部位修正方法修正的结果随时间变

化曲线．

图 ２　 基于捷联惯导系统姿态参数修正结果

Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｂａｓｅｄ ｏｎ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｏｆ

ｔｈｅ ｓｔｒａｐｄｏｗｎ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ

从图 ２ 可以看出，修正量主要体现在目标运动

的主方向 ｚ 上，由于目标具有一定的飞行倾角，ｙ 向

上产生一定小的分量，在侧向 ｘ 方向数值很小，可
忽略，不需要进行修正，与实际飞行设定情况基本

相一致．图 ３ 为用捷联惯导系统姿态参数与速度矢

量修正两种方法修正比对结果随时间的变化情况．
表 １ 为两者比对结果的统计值．

图 ３　 捷联惯导系统姿态参数与速度矢量修正差值

Ｆｉｇ．３　 Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

表 １　 比对结果统计

Ｔａｂｌｅ １　 Ｓｕｍｍａｒｙ ｏｆ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｔｙｐｅ ｘ ａｘｉａｌ（ｍ） ｙ ａｘｉａｌ（ｍ） ｚ ａｘｉａｌ（ｍ）
Ｍａｘ ０．０３９ ０．２４６ ０．２４９
Ｍｉｎ ０．００３ ０．０００ ０．０００
Ｍｅａｎ －０．０３４ ０．０４２ ０．０６７

从图 ３ 和表 １ 可以看出三个方向两者修正结

果，以 ｚ 向为例，最大值为 ０．２４９ｍ，最小值为 ０ｍ，平
均为 ０．０６７ｍ，满足常规弹道修正精度要求，两者结

果一致．这说明经过处理后的捷联惯导姿态数据的

精度可以满足跟踪误差修正的精度要求，进一步验
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证了本文修正方法的可行性和正确性，事实上空空

武器弹体较小，跟踪位置修正对姿态精度要求不是

十分严苛．另一方面对于高精度脱靶量处理要求来

讲，通常 ０．５ｍ 左右的差异就会影响到武器毁伤效

果的评估，尤其是在边界条件情况下．随着目标俯

仰角的增大，用航迹倾角近似俯仰角的误差将增

大，速度矢量修正作为一种近似修正，修正误差变

大，仿真数据验证结果说明速度矢量修正的应用具

有一定局限性．通过严格的公式推导，采用基于捷

联惯导姿态修正方法可以保证修正结果的正确性，
也与实际应用相一致．图 ４ 中（ａ）、（ｂ）、（ｃ） 为合修

正量随姿态角变化情况，图 ４ 中（ｄ）为弹道倾角与

姿态俯仰角差值随时间的变化情况．表 ２ 为合修正

量差随姿态俯仰角和弹道倾角差值变化的统计分

析结果．

图 ４　 修正量随姿态角度的变化

Ｆｉｇ．４　 Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ

表 ２　 俯仰角和弹道倾角比对结果统计表

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｓｕｍｍａｒｙ ｏｆ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｂｅｔｗｅｅｎ ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ

ａｎｄ ｔｒａｃｋ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ

Ｔｙｐｅ Ｔｉｍｅ
（ｓ）

Ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ⁃ｔｒａｃｋ
ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ（°）

Ｔｏｔａｌ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ
（ｍ）

Ｍａｘ ２．４００ ５．８８７ ０．２４９
Ｍｅｄｉａｎ ５．２００ ３．０７５ ０．１４９
Ｍｉｎ ５４．０００ ０．０００ ０．０４０

从图 ４ 可以看出，两种修正算法之间的差异随

着目标的弹道倾角、偏角和目标的姿态角之间的差

异而变化．以倾角为例，见图 ３（ｄ）、图 ４（ｄ）、表 １ 和

表 ２，随着两者之间的差变大，两者修正的结果差

异也变大，在 ２． ４ｓ 最大，对应 ｙ 修正量值最大为

０．２４６ｍ，在 ５４ｓ 最小，对应 ｙ 修正量最小值为 ０ｍ．按

照修正量误差控制在脱靶量处理精度 １ ／ ３ 的量值

来算，单向修正量应控制在 ０．１５ｍ，对应姿态俯仰

角度和弹道倾角差约为 ３°，说明当姿态角三个方

向平均差异在 ３°以上时，在做脱靶量处理时会影

响数据处理精度，严重时会影响目标的杀伤效果评

定，此时应采取基于捷联惯导系统的姿态修正方法

进行目标部位修正．在实际应用中，捷联惯性组合

初始对准精度较高，且短时间内变化较小，加上惯

导系统具有自修正手段，因此，初始对准误差对捷

联惯导姿态修正方法的精度影响较小．

４　 结论

本文从外测事后数据处理跟踪部位修正的实

际需要出发，利用捷联惯导系统的姿态参数对飞行

目标跟踪部位进行位置修正，并与速度矢量修正法

进行了比较，验证了方法的正确性，同时指出了速

度矢量修正方法的局限性，提高了数据处理精度和

可靠性，满足目标结果评定的需要．
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