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探测器和角速度陀螺的噪声及刻度尺误差对

捷联探测器积分比例导引系统的影响研究

王 � 磊,夏群利,祁载康
(北京理工大学机电工程学院,北京 100081 )

� � 摘 � 要: � 在任何光电测量设备中都存在噪声和刻度尺误差,尤其对于采用捷联探测器积分比例导引制导方

式的制导弹药系统,噪声和刻度尺误差是影响系统性能的两个重要因素.本文主要研究了探测器和角速度陀螺的

噪声及刻度尺误差对捷联探测器积分比例导引系统性能的影响,得到了许多有价值的结论,这些结论在工程实用

中具有重要的意义.
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Effects of Detector and Rate Gyro Noise and Scale�Factor Errors on System s

Using Strap�Down Detector and Integral Form of ProportionalNavigation Law
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Abstract: � D etector noise and scale�factor errors exist in all of photoelectric equ ipments, especially in gu idedmun i�
tions wh ich use strap�down detectors and in tegral form of proportional navigation law, the effects of noise and scale�factor
are part of the reasons form iss d istance. The effects of noise and scale�factor errors on the system are stud ied in th is paper

and some valuab le conclusions are obtained. These conclus ionsw ill have a great s ign ificance for eng ineering app lications.
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1� 引言

� � 标准的比例导引关系式为:

��=N�q
其中N为比例导引系数, ��为速度矢量旋转角速度, �q

为视线角速度,对上式积分可得积分比例导引的关系式:

�=N ( q- q0 ) + �0

其中 q为弹目视线角, �为速度角, q0和 �0为弹目视

线角和速度角的初始值.由于过去硬件水平低,导弹质心

速度信息无法直接测量得到,因此在实际工程应用中,过

去积分比例导引是通过近似的方法实现的 (即略去攻角影

响, � � �),其主要实现方法有:

� =N ( � +  - q0 ) + � 0

其中,视线角采用 q= � +  得到,姿态角 � 由姿态陀

螺测出,框架角  由导引头框架角传感器测量得到 (这里

假设导引头稳定指向目标 ) .

随着导引头硬件水平的发展,导引头可以给出弹目线

旋转角速度 �q,因此,视线角 q可由视线角速度 �q直接积分
得到,由此可得积分比例导引的第二种近似实现方法:

� =N ( q- q0 ) + � 0

这两种方法在飞航弹中都有过应用.

随着 MEMS器件在弹上的应用,导弹质心速度信息可

以通过捷联惯导装置测量得到
[6]

.同时利用线性捷联激光

探测器测角技术在国外也已经成熟,比如美国的精确制导

迫弹 (PGMM ) XM395就采用的是非象限线性捷联激光探

测器
[ 7]
.而美国的空地 70mm先进精确杀伤武器系统 ( AP�

KW S)采用了捷联激光探测器积分型比例导引
[ 6]

. 在以上

基础上,本文提出一种新的积分比例导引在制导弹药上的

实现方法, 即将线性捷联探测器固联在弹体上, 探测

器光轴与弹轴重合,用来测量导弹弹轴相对于弹目视线角
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的偏差角 !,捷联惯导系统可给出弹体姿态角 � 和速度倾

角 �.此时弹目视线角 q就可由 q= !+ � 间接得到,将 q的

表达式代入积分比例导引的关系式,整理可得积分比例导

引的另外一种工程实现方法:

�=N (!+ � - q0 ) + �0

此处的捷联探测器不同于战术导弹用的复杂导引头,

它实质只含光学系统、探测器及相应的信号处理电路,由

于没有复杂的导引头稳定系统,因此其成本低廉. 这一方

案可为低成本制导弹药所采用.

由于在任何光电测量设备中都存在噪声和刻度尺误

差的影响,因此研究探测器和角速度陀螺的噪声及刻度尺

误差对捷联探测器积分比例导引系统性能的影响具有重

要的工程实用意义.为了便于研究,一般都将系统中存在

的噪声简化为白噪声,即将噪声的功率谱密度看作是均匀

的.而刻度尺误差是系统误差,刻度尺误差的变化方式不

同,对系统造成的影响程度也不一样.

2� 模型建立

� � 图 1为导弹攻击

目标的瞬时位置关

系,图中 XOY表示地

面坐标系, � 是导弹姿

态角, �为速度倾角, ∀

为攻角, !是探测器误

差角, q是弹目视线

角,由图 1的几何关

系可得: q= !+ � .

� � 由于探测器的光电测量装置的速度非常快,其动力学

滞后可以忽略, 因此,在制导大回路中可以不考虑捷联探

测器的动力学.但由于探测器和角速度陀螺在测量角误差

!及弹体角速度 �
 
的过程中存在刻度尺误差和噪声,故在

误差角和姿态角输出点要考虑刻度尺误差,而对探测器和

角速度陀螺要考虑噪声影响. 将导弹初始的瞄准误差、外

界干扰、目标机动等影响看作是使导弹偏离理想航线的小

扰动,就可以对制导回路动力学环节进行线性化.根据图 1

所示的导弹与目标之间的相对位置几何关系,设 T表示末

制导时间, t是制导开始后的经历时间, T - t是剩余飞行时

间, Vr 表示导弹与目标沿弹目线方向的相对速度, R =

(T - t)Vr是导弹与目标的相对距离, 则有 q � tgq =

(Y t - Ym ) /Vr (T - t), Ym、Yt分别是导弹、目标在 Y方向上

的位置,在同时考虑噪声和刻度尺误差的影响下建立的捷

联探测器积分比例导引系统分析模型如图 2所示.框图中

虚线框部分为速度矢量驾驶仪,速度倾角 �的测量由低成

本捷联惯导系统完成,速度矢量驾驶仪的输入指令是速度

倾角指令 �c,该指令由积分比例导引 �c =N (!* + � * - q0 )

+ �0计算得到.驾驶仪回路中 �
 
信号由角速度陀螺测得,

而速度倾角信号 �由惯导装置计算得到.忽略舵的动力学,

则增益K 是从 #�到舵偏角 ∃的传递系数, N为比例导引系

数, kg 为阻尼回路反馈增益, C!和 C ��为误差角 !和姿态角

� (角速度 �
 

)的测量系数,此系数变化导致产生刻度尺误

差,理想情况下 C!= C�� = 1. !* 和 � *
为探测器和角速率陀

螺积分测得的误差角和姿态角, q
*
为弹目视线角 q的测量

值, q
*
= !* + � * .探测器和角速度陀螺噪声的所加位置如

图 2所示. !0是导弹姿态与速度矢量相对于目标视

线的初始偏差 (设定初始时刻导弹速度轴与弹轴同轴 ).

框图中 G
�
 

∃z
(S )为弹体动力学传函, G

�
 

�� ( S )为姿态角速

度 �
 

到速度角旋转速度 ��的传函.其中:

� G
�
 

∃z
(S ) =

K �
 (T i s+ 1)

T
2

m s
2
+ 2%m Tm s+ 1

; G
��
�� (S ) =

1
T i s+ 1

;

式中 Tm 为弹体时间常数, %m 为弹体阻尼, T i为弹体攻

角滞后时间常数, K �
 为弹体开环增益.

3� 仿真参数设定
� � 某型弹参数为: K �� = 0. 648、T i = 0. 8s、Tm = 0. 08s、%m =

0. 1,设定目标速度 Vt = 0m / s,导弹速度 Vm = 220m / s,则弹

目相对速度 Vr = Vm = 220m / s.设定初始时刻 t= 0时 Yt = 0,

Ym = 0,则有 q0 = 0, !0 = � 0 = �0= 15!,由于速度矢量驾驶仪

的输入指令是 �c =N (!* + � * ) + �0,包含 �0项,因此在驾

驶仪的输入指令位置处应加上初始偏差 �0 = !0.通过设计

确定速度矢量驾驶仪参数值为: K = 3. 2, Kg = 0. 18,其闭环

传递函数为:

G ( s) =
324

( s+ 44. 5) ( s
2
+ 4. 66s+ 7. 28)
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闭环极点如表 1所示:

表 1� 速度矢量驾驶仪回路闭环极点

环节 极点 S i

无阻尼

自振频率

&n ( rad /s)

时间

常数 ( s)

T = 1 /&b

阻尼比

%

过渡过程

时间 ( s)

( 4 /%&n )

一阶环节 - 44. 5 T1 = 0. 022 1 0. 088

二阶环节 - 2. 33 ∀ 1. 36i 2. 7 T2 = 0. 37 0. 87 1. 7

� � 由于捷联探
测器的动力学可

以忽略, 因此系

统制导精度主要

由速度矢量驾驶

仪的振荡根决

定, 图 3给出了

不同比例导引系

数下, 标准化脱

靶量随标准化末

导时间的关系曲线. 其中标准化脱靶量 �Ym iss = Ym iss /

(Vm !T2 ),标准化末导时间 T /T2,其中 T2 = 0. 37 s为速度矢

量驾驶仪的主振荡根对应的时间常数.

由图中可以看出,为保证制导精度,标准化末导时间

(T /T2 )至少应为 25,可得 T = 25T2 = 25 # 0. 37= 9. 25s,由

此可取最小末导时间 T = 10s,比例导引系数N = 4.

下面分别研究刻度尺误差和噪声对系统脱靶量的影响.

4� 刻度尺误差影响研究

� � 刻度尺误差是系统误差,它是影响系统性能的一个重

要因素.探测器与角速度陀螺测量系数 C !、C��为探测器测

得的 !和弹体姿态角 � (也即 �� )的测量系数,其变化将导

致刻度尺误差.实际系统中 C!、C��的变化主要有两种,即同

步变化和相对变化.同步变化表示 C!、C��同值同向变化,而

相对变化表示假定某一个系数为理想值 1,另一个系数发

生变化.不论 C!、C��发生哪种变化,都会引起 !、� 的测量

值 !* 、� *
发生变化. 由 �= N q

*
=N ( � * + !* )可知, !* 、

� *
的变化会导致积分比例导引律发生变化,从而使系统脱

靶量有变化.下面就 C !、C��两个系数同步和相对变化对系

统脱靶量的影响进行分别研究.

4 1� 测量系数 C!、C ��同步变化

C!、C �
 同步变化 ∀ 5%,即从 0. 95到 1. 05,系统的脱靶

量的变化情况如图 4

所示.

若测量 � *
和 !* 的

系数 C!、C ��变化是同步

的,则相当于成倍增大

(或减小 )了 q
*
= � *

+

!* ,而对 N q
*
来说, 相

当于增大 (或减小 )了

比例导引系数 N 的

值. 即刻度尺系数

C!、C��变化 ∀ 5%, 则

相当于比例导引系

数 N 变化 ∀ 5%. 对

比图 4、5可看出, 两

者的脱靶量是相同

的.

4 2 � 测量系数 C!、

C��相对变化

C!、C��的相对变

化是假设某一个测

量系数为 1, 另一个

测量系数发生变化

的情况.因此通过研

究 C!、C ��相对变化对

系统脱靶量的影响

大小,可以反映两个

测量系数对系统的

影响程度.

图 6给出了系统脱靶量随 C! (C�� = 1. 0)和 C�� (C!= 1.

0)变化的对比曲线,图中可看出, C!和 C �
 的变化对系统脱

靶量的影响基本相同.

结论:对比图 4和图 6可以看出,在刻度尺误差的变化范

围为 ∀ 5%时,同步变化引起的脱靶量范围为 (�0. 04~ 0. 09m ),

而相对变化引起的脱靶量范围为 (�0. 05~ 0. 17m ),因此刻度

尺相对变化引起得系统脱靶量要比同步变化要大.

5� 噪声的影响研究

� � 为了研究方便, 通常将系统中的噪声等效为白噪声,

即将其功率谱视为常数,与频率无关.白噪声单边功率谱

密度表示单位带宽 ( 1 rad / s)内分布的平均功率.设定仿真

参数值如下:探测器噪声的单边功率谱密度  a ( &) = K
2

a =

10
�7
rad

2
/( rad / s),仿真时所用得探测器噪声模块的双边功

率谱密度为 s( &) = K
2
a # 2p /2= K

2
a p= 3. 14 # 10- 7

rad
2
/H z.

角速度陀螺噪声的单边功率谱密度为  a ( &) = K
2
a =

10
�7

( rad /s)
2
/ ( rad / s) ,角速度陀螺噪声仿真模块的双边功

率谱密度为 s( &) = 3. 14 # 10�7 ( rad / s)
2
/Hz;速度矢量驾驶

仪的高频根的频率 &n max = 44. 5rad /s.噪声的生成步长由高

频根的频率决定.由: tc = 4p
2

/100&n m ax可得: tc = 0. 00886s;

设定测量系数为理想值: C!= C�� = 1.
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探测器噪声是在误差角输出量的那一点进入闭合回

路,见图 7.

把图 7看作系统结构图的一部分,其中 ym 是输出,则

反馈传递函数就是 1 /V r (T - t),即当 t∃T时,反馈增益 ∃
% .这意味着只要系统保持稳定,当待飞时间 ∃ 0,若不考

虑系统动力学,则输出应当 ∃ 0.但对任意的给定待飞时间

来说,反馈增益是与导弹与目标的相对速度成反比的,故

得到输出必与相对速度成正比.显然, 脱靶量的均方值也

必与噪声频谱密度 K a 成正比.由于系统的响应速度主要

由主要的动力学环节决定,因此对于捷联探测器积分比例

导引系统来说, 由于忽略了探测器的动力学滞后影响,故

其响应速度主要由自动驾驶仪决定.在给定的自动驾驶仪

的无阻尼自然频率 &n 的条件下,经因次分析可得标准化

的脱靶量: !M n =M n &n /V rK a.即脱靶量 Mn 与弹目相对运

动速度 Vr和噪声功率谱平方根 K a成正比,而与系统响应

速度的平方根 &n成反比.

对于角速度陀螺噪声的输入形式,系统框图可简化成

图 8形式:

由图 8可见,角速度陀螺噪声进入系统后,将分成 � *

和 �� *
两条支路噪声. 对于 � * 支路的噪声,由于积分器的

滤波作用,将剩下低频噪声.同时,由于此支路噪声是作为

控制指令的一部分进入系统,因此其作用将是角速度陀螺

噪声的主要影响部分, �
 
*
支路的噪声由于作用在内回路

中,故该噪声对系统的影响较小.

图 9给出了同一

白噪声作用于两条支

路下, 系统的输出比

较.由图中可以看出,

�� *
支路噪声相比 � *

支路而言,其对系统的

影响很小,仿真结论与

理论分析结果吻合,所

以可以在研究中以 � *

支路的噪声为主进行

分析.由此可将图 8简

化成图 10形式.

由图可见:角速度

陀螺噪声进入系统的

节点与探测器噪声的

输入节点的不同之处

在于经过了积分器的滤波.因此,在给定的自动驾驶仪的

无阻尼自然频率 &n 的条件下,通过因次分析得到无量纲

化脱靶量表达式: !M n =M n &
3/2

n /VrK a.即脱靶量M n与弹目相

对运动速度和噪声功率谱平方根 Ka 成正比, 而与系统的

响应速度 &3
n 的平方根 &3

n成反比.

5 1 � 探测器和角速
度陀螺噪声输

入下系统响应

图 11和图 12为

两种噪声输入下,原

系统弹道曲线的响应

结果.

衡量白噪声对捷

联探测器积分比例导

引系统的影响程度主

要是由在白噪声输入

下系统脱靶量均方根

的大小来反映.下面

主要研究白噪声输入

下,系统脱靶量均方

根的计算方法.

5 2� 白噪声输入下,

系统脱靶量均

方根计算方法

脱靶量的均方根

计算公式为:

� M
2

n = &
i= n

i= 1

m
2

n i
/n即: M n = &

i = n

i= 1

m
2

n i
/n

式中: M n ∋ 白噪声输入下系统脱靶量的均方根;

m n i
∋ 白噪声输入下系统在第 i次仿真的脱靶量;

n∋ 对每组设计参数值的仿真次数.

5 3� 白噪声对系统影响的仿真研究
5 3 1� 脱靶量均方根仿真结果一致性检验
图 13的横坐标是以 100为单位,纵坐标为脱靶量均方

根,仿真次数是以 50为递增单元,共对 30个仿真次数进行

了仿真.综合考虑输出结果一致性和仿真计算的计算机耗

时,仿真次数选为 600

次.即对每个设计参

数值计算 600次后取

均方根.

由于系统标准化

后的主要参数为标准

化末导时间 &nT和比

例导引系数 N, 因此

下面研究白噪声输入

下标准化脱靶量与

&n T和N的关系.
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5 3 2� 标准化脱靶量与比例导引系数 N和标准化末导时

间 &nT之间的关系

仿真中,比例系数N 取从 3到 6间隔为 0. 1的 31个

点,仿真过程共计算 31 # 600= 18600次.标准化末导时间

&nT取从 0到 40间隔为 0. 1的 401个点,仿真共计算 401

# 600= 240600次.

( 1)探测器噪声

( 2)角速度陀螺噪声

结论:由图 14和 16看出,对捷联探测器积分比例导引

系统而言,在探测器噪声和角速度陀螺噪声的输入条件

下,在标准化末导时间 &nT较小时,标准化脱靶量 !M n 随

&nT增大而增大,在一般正常使用的标准化末导时间 &nT

时,标准化脱靶量基本为常值.由图 15和 17看出,捷联探

测器积分比例导引系统的标准化脱靶量 !M n与比例导引系

数 N (在通常选取的N值范围内 )近似成正比变化.

6� 结束语

� � 在捷联探测器积分比例导引系统中,探测器和角速度

陀螺的噪声和刻度尺误差是影响系统精度的两个重要因

素.通过仿真研究得到如下结论:

( 1)对捷联探测器和角速度陀螺的刻度尺误差而言,

刻度尺误差的相对变化要比同步变化对系统脱靶量的影

响要大.

( 2)在探测器和角速度陀螺噪声输入下,得到如下结

论:

( a)在探测器噪声输入下, 脱靶量与弹目相对运动速

度 V r和噪声功率谱平方根 Ka 成正比,而与系统响应速度

的平方根 &n成反比.

( b)在角速度陀螺噪声输入下, 脱靶量与弹目相对运

动速度 Vr和噪声功率谱平方根 K a成正比,而与系统响应

速度 &3

n的平方根 &3

n成反比.

( c)在通常选取的比例导引系数 N 范围内,标准化脱

靶量与比例导引系数N近似成正比变化.

( d)在标准化末导时间较小时, 标准化脱靶量随标准

化末导时间增大而增大,在一般正常使用的标准化末导时

间时,标准化脱靶量基本为常值.
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