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高超声速飞行器惯导系统误差参数两次优化辨识方法

郭玮林†, 鲜 勇, 张大巧, 李 冰

(火箭军工程大学作战保障学院，西安 710025)

摘 要: 为满足高超声速飞行器高精度和高可靠性的导航要求,提出一种在发射惯性系下利用智能优化算法实现
捷联惯性系统误差参数两次优化辨识的方法.建立惯性测量单元 (IMU)误差补偿模型和完整的非线性捷联惯性
系统导航模型,为数值优化计算提供准确的模型基础.基于SINS/GPS/CNS组合导航系统信息,建立陀螺仪误差优
化模型和加速度计误差优化模型,采用两次优化策略分步估计捷联惯性系统误差参数:首先利用粒子群算法对陀
螺仪误差参数进行优化辨识和补偿;然后利用粒子群算法对加速度计误差参数进行优化辨识.仿真结果表明,基
于组合导航系统信息和非线性优化模型,两次优化辨识方法能够在线辨识出高精度的捷联惯性系统误差参数,陀
螺仪和加速度计优化参数值的相对误差均在20 %以内,从而有效提高了高超声速飞行器导航精度.
关键词: 高超声速飞行器；SINS/GPS/CNS；发射惯性系；两次优化辨识；非线性模型；粒子群算法
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Quadratic optimization identification research on error parameters of
SINS for hypersonic vehicle
GUO Wei-lin†, XIAN Yong, ZHANG Da-qiao, LI Bing

(College of War Support，Rocket Force University of Engineering，Xi’an 710025，China)

Abstract: In order to meet the navigation requirements of high-accurate and high-reliable for hypersonic vehicles, a
quadratic intelligent optimization method which can identify error parameters of strap-down inertial navigation
system (SINS) in launch inertial coordinate system is proposed. The error compensating model and the complete
nonlinear navigation model of the SINS are established, which can provide accurate model basis for optimization
calculation. Based on information of the SINS/GPS/CNS integrated navigation system, the optimization model of gyro
errors and the optimization model of accelerometer errors are built, and the quadratic intelligent strategy is adopted to
estimate error parameters of the SINS. Firstly, error parameters of gyro are identified and compensated by using the
particle swarm algorithm. On this basis, the error parameters of accelerometer are identified by using the particle swarm
algorithm. The simulation results show that the quadratic optimization identification method can high-accurate identify
the error parameters of the SINS online based on information of the integrated navigation system and the nonlinear
optimization model, and the relative errors of optimization parameters of gyro and accelerometer are within 20%, and
the navigation precision of the hypersonic vehicle is improved significantly.
Keywords: hypersonic vehicle；SINS/GPS/CNS；launch inertial coordinate system；quadratic optimization
identification；nonlinear model；particle swarm optimization algorithm
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高超声速飞行器具有飞行速度快、滑翔距离远、

作战效能高等特点[1],同时它还具有良好的气动外
形,可借助气动力实施滑翔机动,打破了传统弹道导
弹的弹道为平面弹道且弹道可预测的理论基础,具备
较强的机动和突防能力,因而对导航系统的精度、可
靠性和适应性都提出了更高的要求[2].

相比于其他导航方式,惯性导航系统具有抗干扰
能力强、可靠性好、输出连续等优点,是作为高超声速

飞行器导航系统的理想选择[3].由于惯性器件产生的
测量误差对导航精度有着较大的影响,并且误差是随
时间积累的,为保证高超声速飞行器导航精度,必须
对惯性系统误差进行补偿和修正.
目前,国内外针对惯性系统的误差补偿与修正技

术进行了广泛的研究.在惯性系统误差标定方面,通
常基于高精度转台利用多位置和速率标定方法完成

对误差的标定[4-6],但标定结束后惯性系统工具误差
会因储存、运输和环境条件的影响而发生变化.同时,
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由于高超声速飞行器高速度、高机动飞行特性,将可
能导致惯性系统误差进一步增大,从而影响导航精
度.因此,开展高超声速飞行器惯性系统误差参数高
精度在线辨识研究具有重要意义.
由于单一组合导航系统难以满足高超声速飞行

器高精度、长航时飞行要求,一些学者提出将卫星导
航与天文导航系统组合使用以实现惯性系统误差修

正和补偿[7-9].基于SINS/GPS/CNS组合导航系统,文
献[8]设计了基于卡尔曼滤波的高超声速飞行器惯性
系统误差动态标定方法;文献 [9]提出了联邦滤波算
法以实现对捷联惯性系统进行误差估计.目前,大部
分多组合导航算法是以地理坐标系作为导航坐标系

的,只能输出地理坐标系下的导航参数,而飞行器主
动段制导控制工作是在发射惯性系下进行的,所以需
要经过坐标转换计算才能得到发惯系下的导航参数;
并且星敏感器测量的是惯性系下的姿态角,同样需要
进行姿态转换才能得到地理坐标系下的姿态角,而转
换过程必定会带来相应转换误差,从而降低了飞行器
导航精度.

若将发惯系作为导航坐标系,则可直接利用高精
度的星敏感器姿态角数据,避免了因坐标转换造成
的导航误差,从而有效提高组合导航系统效能[10].例
如文献 [11]建立了发惯系下的多组合导航系统模型,
设计了扩展H∞滤波算法以提高导航参数精度;文献
[12]设计了发惯系下基于多组合导航系统的粒子滤
波算法以实现对导航系统状态参数的建模估计.以
上研究为高超声速飞行器惯性系统误差参数高精度

在线辨识提供了较好的模型和理论基础.
考虑到目前高超声速飞行器惯性系统误差在线

标定大部分采用以卡尔曼为基础的滤波算法,而这些
方法往往存在模型建立难、系统状态方程推导复杂、

滤波时间较长等问题,基于上述分析和相关研究,本
文提出一种在发惯系下利用智能优化算法实现对高

超声速飞行器惯性系统误差参数两次优化辨识的方

法.摒弃以解析简化、线性化和经典卡尔曼滤波为基
础的传统研究方法,将惯性系统误差标定问题转换
为参数优化辨识问题,通过建立完整和准确的非线
性模型,基于SINS/GPS/CNS组合导航系统测量信息,
采用智能优化算法和两次优化策略实现高超声速飞

行器惯性系统误差参数的在线辨识.

1 两次优化辨识方法总体方案

为提高高超声速飞行器导航精度,本文设计了在
发射惯性系下基于SINS/GPS/CNS组合导航系统的
两次优化辨识方法总体方案,如图 1所示.其中:Nb、

Na分别表示包含误差的陀螺仪和加速度计脉冲输出

值;∆θb、∆wb分别表示经误差补偿后的角度增量和

视速度增量输出值;Cb
n表示由弹体系至惯性系的坐

标转换矩阵.
首先,建立惯性测量单元 (IMU)误差补偿模型及

完整的捷联惯性导航系统 (SINS)导航误差模型,为
后续优化计算提供准确的模型基础.

然后,基于SINS/CNS组合导航输出的姿态角数
据建立陀螺仪误差优化模型,利用粒子群算法对陀螺
仪误差参数进行优化辨识 (为便于描述,下文将此优
化步骤简称为“第1次优化”).之后将优化结果反馈
至误差补偿模型,实现对陀螺仪误差的补偿和修正.
最后,基于SINS/GPS组合导航测量的速度数据,

建立加速度计误差优化模型,采用粒子群算法对加速
度计误差参数进行优化辨识 (为方便描述,下文将此
优化步骤简称为“第2次优化”).将优化值反馈至误
差补偿模型再次进行误差补偿,最终得到高精度的高
超声速飞行器误差参数和导航参数.
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b
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b
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-

-
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C

图 1 两次优化辨识方法总体方案
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2 IMU误差模型
2.1 加速度计误差模型

加速度计可以测量高超声速飞行器弹体系3个
轴的视加速度分量.由于加速度计的制造工艺误差
和安装误差,其测量输出值与飞行器实际视加速度值
存在偏差.因为加速度计和陀螺仪的安装误差参数
在捷联惯性测量单元制造并通过存储进入稳定期后

基本不变,所以暂不考虑安装误差的影响;而加速度
计的零次项漂移误差和一次项系数误差均会发生变

化,对飞行器导航精度影响较大,所以必须考虑加速
度计零次项漂移误差和一次项系数误差.于是,加速
度计测量误差模型[13]如下:
δẇxb

δẇyb

δẇzb

 =


∆K0x

∆K0y

∆K0z

+


ẇxb 0 0

0 ẇyb 0

0 0 ẇzb



∆K1x

∆K1y

∆K1z

 .
(1)

其中: δẇxb、δẇyb、δẇzb为弹体系下的视加速度误

差分量, ẇxb、ẇyb、ẇzb为弹体系下的视加速度分量,
∆K0x、∆K0y、∆K0z为加速度计零次项漂移系数的

误差,∆K1x、∆K1y、∆K1z为加速度计一次项比例系

数的误差.

2.2 陀螺仪误差模型

陀螺仪可以测量高超声速飞行器绕弹体系3个
轴的转动角速度.由于陀螺仪存在加工制造误差和安
装误差,使得陀螺仪测量的角速度与实际角速度存在
偏差.因为陀螺仪安装误差参数基本保持不变,所以
同样不考虑陀螺仪的安装误差.对飞行器导航精度影
响较大的主要是陀螺仪零次项漂移误差和与视加速

度 ẇxb有关的陀螺仪一次项系数误差,从而得到陀螺
仪测量误差模型[13]为

δθ̇xb

δθ̇yb

δθ̇zb

 =


∆D0x

∆D0y

∆D0z

+


ẇxb 0 0

0 ẇxb 0

0 0 ẇxb



∆D1x

∆D1y

∆D1z

 .
(2)

其中: δθ̇xb、δθ̇yb、δθ̇zb为飞行器绕弹体系 3个轴的
角速度误差, θ̇xb、θ̇yb、θ̇zb为飞行器绕弹体系的角速
度,∆D0x、∆D0y、∆D0z为陀螺仪的零次项漂移系数

误差,∆D1x、∆D1y、∆D1z为陀螺仪与视加速度 ẇxb

有关的一次项系数误差.

2.3 IMU误差补偿模型

考虑加速度计和陀螺仪测量误差模型,可得弹体
系下的 IMU误差补偿模型[14].其中:视加速度的误差
补偿模型为


ẇxb

ẇyb

ẇzb

 =


K1x(1+∆K1x) Eyx Ezx

Exy K1y(1+∆K1y) Ezy

Exz Eyz K1z(1+∆K1z)


−1

·

(
Nxa

Nya

Nza

−

K0x + (∆K0x)K1x

K0y + (∆K0y)K1y

K0z + (∆K0z)K1z

)
, (3)

角速度的误差补偿模型为
θ̇xb

θ̇yb

θ̇zb

 =


1 Ayx Azx

Axy 1 Azy

Axz Ayz 1


−1 (

Nxb/Kx

Nyb/Ky

Nzb/Kz

−

D1x +∆D1x D2x D3x

D1y +∆D1y D2y D3y

D1z +∆D1z D2z D3z



ẇxb

ẇyb

ẇzb

−

D0x +∆D0x

D0y +∆D0y

D0z +∆D0z

)
. (4)

这里:Nxa、Nya、Nza为加速度计脉冲输出值,Nxb、

Nyb、Nzb为陀螺仪脉冲输出值,Eij、Aij(i, j = x, y, z)

分别为加速度计和陀螺仪安装误差系数;Dix、Diy、

Diz(i, j = 1, 2, 3)为陀螺仪一次项误差系数;Kx、Ky、

Kz为陀螺仪标度因子.对视加速度 ẇxb、ẇyb、ẇzb和

角速度 θ̇xb、̇θyb、̇θzb进行积分,即可得到弹体系的视速
度增量∆wxb、∆wyb、∆wzb和角度增量∆θxb、∆θyb、

∆θzb.

3 发射惯性系SINS导航模型
3.1 发射惯性系视速度计算

由于高超声速飞行器惯性导航系统是在惯性系

下进行导航制导控制的,需要对弹体系下的视速度进
行坐标转换,从而获得惯性系下的视速度,其转换公
式如下: 

∆wxn

∆wyn

∆wzn

 = Cb
n


∆wxb

∆wyb

∆wzb

 . (5)

其中:∆wxn、∆wyn、∆wzn为惯性系3个轴的视速度
增量,视速度增量∆wxb、∆wyb、∆wzb可由加速度计

测量并经误差补偿后获取,Cb
n为坐标转换矩阵.由于

四元数法具有计算量小和精度高的优点,并且不会出
现奇异情况,本文采用四元数法计算转换矩阵Cb

n,计
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算公式为

Cb
n =


q21 + q20 − q22 − q23 2(q1q2 − q0q3)
2(q1q2 + q0q3) q20 + q22 − q21 − q23
2(q1q3 − q0q2) 2(q0q1 + q2q3)

→

←
2(q0q2 + q1q3)

2(q2q3 − q0q1)
q20 + q23 − q21 − q22

 . (6)

其中: q0、q1、q2、q3表示四元数,可采用递推解法求取,
即 

q0

q1

q2

q3

 =


q0 −q1 −q2 −q3
q1 q0 −q3 q2

q2 q3 q0 −q1
q3 −q2 q1 q0


j−1

·



1− 1

8
∆θ2j(1

2
− 1

48
∆θ2j

)
∆θxb(1

2
− 1

48
∆θ2j

)
∆θyb(1

2
− 1

48
∆θ2j

)
∆θzb


j

. (7)

这里:∆θj =
√

∆θ2xb +∆θ2yb +∆θ2zb,角度增量∆θxb、

∆θyb、∆θzb可由陀螺仪测量并经误差补偿后获取.
根据四元数值即可解算出高超声速飞行器姿态

角,包括:俯仰角φ、偏航角ψ和滚动角γ.姿态角计算
公式为 

φ = arctan 2(q1q2 + q0q3)

q20 + q21 − q22 − q23
,

ψ = arcsin 2(q0q2 − q1q3),

γ = arctan 2(q0q1 + q2q3)

q20 − q21 − q22 + q23
.

(8)

3.2 发射惯性系速度和位置计算

高超声速飞行器在惯性系下的运动方程为

v̇xn = ẇxn + gxn,

v̇yn = ẇyn + gyn,

v̇zn = ẇzn + gzn,

ẋn = vxn,

ẏn = vyn,

żn = vzn.

(9)

其中: vxn、vyn、vzn、xn、yn、zn分别为飞行器在惯性
系下的速度分量和位置分量; gxn、gyn、gzn为地球重
力加速度在惯性系下的分量.

为降低弹载计算机弹上计算量,采用逐次递推的
方法计算飞行器惯性系下的速度和位置.其中:速度
递推公式为

vxn

vyn

vzn


j

=


vxn

vyn

vzn


j−1

+


∆wxn

∆wyn

∆wzn


j

+



gxn

gyn

gzn


j−1

+


gxn

gyn

gzn


j

 ∆T

2
, (10)

位置递推公式为
xn

yn

zn


j

=


xn

yn

zn


j−1

+


vxn

vyn

vzn


j−1

∆T+


∆wxn

∆wyn

∆wzn


j

∆T

2
+


gxn

gyn

gzn


j−1

∆T 2

2
. (11)

4 惯导误差参数优化模型与算法设计

由式 (4)、(7)和 (8)可知,陀螺仪误差包含于姿态
角计算公式;由式 (3)、(5)和 (10)可知,加速度计误差
包含于速度计算公式;并且由式 (5)可知,只有在获得
姿态转换矩阵Cb

n的前提下,才能计算惯性系下的视
速度增量,然后由式 (10)计算得到惯性系下的速度参
数.因此,考虑采用分步两次优化方法实现对捷联惯
性系统误差参数的辨识.
第 1步,基于SINS/CNS组合导航系统姿态角量

测值,对陀螺仪误差参数进行第1次优化辨识和误差
补偿;
第 2步,基于SINS/GPS组合导航系统速度量测

值,对加速度计误差进行第2次优化辨识和补偿.
下面建立高超声速飞行器惯导误差参数优化模

型并设计相应的优化算法.

4.1 陀螺仪误差优化模型设计

1)确定陀螺仪误差优化模型变量.
以飞行器捷联惯性导航系统陀螺仪误差(∆D0x,

∆D0y,∆D0z,∆D1x,∆D1y,∆D1z)作为优化参数,陀
螺仪误差优化模型参数形式如下:

Xb = (xb1, xb2, xb3, xb4, xb5, xb6)
T =

(∆D0x,∆D0y,∆D0z,∆D1x,∆D1y,∆D1z)
T. (12)

2)建立陀螺仪误差优化模型目标函数.
基于SINS/CNS组合导航系统信息,将惯性导航

系统输出的姿态角参数与CNS导航系统测量的姿态



第1期 郭玮林等: 高超声速飞行器惯导系统误差参数两次优化辨识方法 29

角参数之间的等时偏差作为陀螺仪误差优化模型的

目标函数,即

f1(Xb) = min
tb2∑

t=tb1

√
δφ(t)

2
+ δψ(t)

2
+ δγ(t)

2
,

δφ(t) = φSINS(t)− φCNS(t),

δψ(t) = ψSINS(t)− ψCNS(t),

δγ(t) = γSINS(t) − γCNS(t).

(13)

其中:φSINS(t)、ψSINS(t)、 γSINS(t)为 t时刻惯性系

统输出的姿态角参数,可由式 (4)、(7)和 (8)计算得到
(式 (4)中的参数∆D0x、∆D0y、∆D0z和参数∆D1x、

∆D1y、∆D1z即为式 (12)中的优化变量);φCNS(t)、

ψCNS(t)、γCNS(t)为 t时刻CNS导航系统测量的姿态
角参数; δφ(t)、δψ(t)、δγ(t)为姿态角等时偏差量; tb1
为陀螺仪误差参数第1次优化辨识的数据采样起始
时刻; tb2为陀螺仪误差参数第1次优化辨识的数据采
样结束时刻.

4.2 加速度计误差优化模型设计

1)确定加速度计误差优化模型变量.
以飞行器捷联惯性导航系统加速度计误差

(∆K0x,∆K0y,∆K0z,∆K1x,∆K1y,∆K1z)作为优化

参数,加速度计误差优化模型参数形式如下:

Xa = (xa1, xa2, xa3, xa4, xa5, xa6)
T =

(∆K0x,∆K0y,∆K0z,∆K1x,∆K1y,∆K1z)
T. (14)

2)建立加速度计误差优化模型目标函数.
首先利用第1次优化参数结果对陀螺仪误差进

行补偿和修正;然后基于SINS/GPS组合导航系统信
息,将惯性导航系统输出的速度信息与GPS导航系
统测量的速度信息之间的等时偏差作为加速度计误

差优化模型的目标函数,即

f2(Xa) = min
ta2∑

t=ta1

√
δvx(t)

2
+ δvy(t)

2
+ δvz(t)

2
,

δvx(t) = vxSINS(t)− vxGPS(t),

δvy(t) = vySINS(t)− vyGPS(t),

δvz(t) = vzSINS(t)− vzGPS(t).

(15)

其中: vxSINS(t)、vySINS(t)、vzSINS(t)为 t时刻惯性系

统输出的速度信息,可根据式 (3)、(5)和 (10)计算得到
(式 (3)中的参数∆K0x、∆K0y、∆K0z和参数∆K1x、

∆K1y、∆K1z即为式 (14)中的优化变量); vxGPS(t)、

vyGPS(t)、vzGPS(t)为 t时刻GPS导航系统测量的速

度信息; δvx(t)、δvy(t)、δvz(t)为速度等时偏差量; ta1
为加速度计误差参数第2次优化辨识的数据采样起
始时刻; ta2 为加速度计误差参数第2次优化辨识的
数据采样结束时刻.

4.3 粒子群优化算法设计

考虑粒子群算法作为一种群体智能优化算法,具
有收敛快、结构简单、通用性强等优点[15-16],所以本
文采用粒子群算法作为高超声速飞行器捷联惯性系

统误差参数的优化辨识方法.利用粒子群算法优化
捷联惯性系统误差参数的基本步骤如下.

Step 1: 种群的初始化.设定初始参数,给出最大
迭代次数M和种群大小N .随机产生粒子的初始位
置和初始速度,并计算初始种群所有粒子的适应度,
以确定每个粒子的个体最优值和种群的全局最优值.

Step 2: 更新粒子的位置和速度.粒子位置和速
度的计算公式如下:
V k+1
ij = wV k

ij + c1r1(P
k
ij −Xk

ij) + c2r2(P
k
gj −Xk

ij),

Xk+1
ij = P k

gj + V k+1
ij .

(16)

其中:Xk
ij、V

k
ij分别表示第k代粒子 i的第j个变量的

位置和速度,P k
ij、P

k
gj为第k代个体最优值和种群全

局最优值,w为惯性权重, c1、c2为学习因子, r1、r2为
随机数.

Step 3: 更新粒子个体最优值和种群全局最优
值.根据式 (13)或 (15)计算第k + 1代粒子群的适应

度 f(Xi(k + 1)),并与第k代粒子的适应度 f(Pi(k))

比较.若f(Xi(k + 1)) < f(Pi(k)),则令Pi(k + 1) =

Xi(k+ 1),即完成对粒子个体最优值的更新.同理,比
较第k+1代粒子群个体最优值的适应度f(Pi(k+1))

与第k代粒子群全局最优值的适应度f(Pg(k))的大

小.若 f(Pi(k + 1)) < f(Pg(k)),则令Pg(k + 1) =

Pi(k + 1),即完成对粒子群全局最优值的更新.
Step 4: 终止条件判定.若k > M 或搜索结果满

足精度要求,则退出计算,输出高超声速飞行器捷联
惯性系统误差参数最优解;否则,返回Step 2.

5 仿真实验与分析

5.1 仿真初始条件

当采用粒子群算法进行优化仿真实验时,需要
对粒子群算法的种群进行初始化.设定粒子群惯性
权重w取为0.8,学习因子c1和c2分别取为1和2.第1
次优化种群最大迭代次数M1取180,种群规模N1取

50;第2次优化种群最大迭代次数M2取160,种群规
模N2取40.
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同时,对惯性系统测量单元 IMU、GPS和CNS仪
器误差参数设定如表1所示.

表 1 IMU/GPS/CNS仪器误差参数

仪器 误差量 设定值 单位

陀螺仪

零次项误差∆D0x 1.0 (◦)/h

零次项误差∆D0y 1.0 (◦)/h

零次项误差∆D0z 1.0 (◦)/h

一次项误差∆D1x 1.0 (◦)/(h · g)

一次项误差∆D1y 0.1 (◦)/(h · g)

一次项误差∆D1z 0.1 (◦)/(h · g)

加速度计

零次项误差∆K0x 5.0e-4 g

零次项误差∆K0y 5.0e-4 g

零次项误差∆K0z 5.0e-4 g

一次项误差∆K1x 1.0e-3 −

一次项误差∆K1y 1.0e-3 −

一次项误差∆K1z 1.0e-3 −

GPS系统
测速误差 0.1 m/s

定位误差 10.0 m

CNS系统 测角误差 10.0 (＂)

5.2 主动段标准弹道设计

由于高超声速飞行器需要进行全程导航,而卫星
导航信号极易受到外界干扰或屏蔽,尽管天文导航具
有自主、可靠、精确的优点,但是易受环境因素的限
制,并且无论是卫星导航系统还是天文导航系统都有
发生故障的概率,提供全程的姿态基准和速度基准较
为困难.因此,本文拟在主动段较短时间内实现对惯
性系统误差参数的在线辨识,从而减轻高超声速飞行
器后续远距离长航时飞行对卫星导航系统和天文导

航系统的依赖程度,以提高飞行器在复杂恶劣环境下
的适应能力和生存能力.假设高超声速飞行器利用
三级运载火箭实现助推入轨,为实现捷联惯性系统误
差参数的有效辨识,本文设计了高超声速飞行器主动
段标准弹道,基于高超声速飞行器的机动飞行状态,
为捷联惯导系统提供激励信号.经仿真计算得到发
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图 2 高超声速飞行器速度变化曲线

射惯性系下高超声速飞行器主动段速度随时间的变

化曲线如图2所示.

5.3 陀螺仪误差优化仿真计算

基于CNS / SINS组合导航系统信息,采用粒子群
算法对陀螺仪误差参数进行仿真计算.第1次优化
数据采集起始时刻 tb1 = 62 s,即二级发动机点火时
刻,此时飞行器飞行速度为 4.61 Ma;数据采集结束
时刻 tb2 = 130 s,此时飞行器飞行速度已达到15.15
Ma.第1次优化辨识阶段的起始时刻为T1 = 130 s,
在130∼ 145 s时间段内完成陀螺仪误差参数优化辨
识.第1次优化数据采集段和辨识阶段如图2中标定
所示.经过50次仿真计算并取优化参数平均值,陀螺
仪误差优化参数辨识结果如表2所示.

表 2 陀螺仪误差参数优化结果

辨识参数
取值 取值

优化值
相对 优化

下限 上限 误差/% 耗时/s

∆D0x/((
◦)/h) −5.00 5.00 0.974 5 2.55

11.4

∆D0x/((
◦)/h) −5.00 5.00 0.987 4 1.26

∆D0x/((
◦)/h) −5.00 5.00 1.050 4 5.04

∆D1x/((
◦)/(h · g0)) −5.00 5.00 1.006 5 0.65

∆D1y/((
◦)/(h · g0)) −0.50 0.50 0.103 5 3.47

∆D1z/((
◦)/(h · g0)) −0.50 0.50 0.089 6 10.36

由表 2数据可知,陀螺仪误差参数优化效果较
好,陀螺仪误差参数∆D1z的相对误差最大,达到
10.36 %,但也在20 %的相对误差范围以内;并且,陀
螺仪误差优化的总耗时为11.4 s,能够在第1次优化
辨识阶段内完成辨识任务.因此,第1次优化能够有
效地辨识出高精度的陀螺仪误差参数值.

将陀螺仪误差参数优化值反馈至误差补偿模型,
对陀螺仪误差进行补偿和修正后,可以得到第1次优
化的姿态角误差、位置和速度误差. CNS导航系统姿
态角误差与第1次优化的姿态角误差曲线对比如图3
所示, SINS导航系统与第1次优化的位置误差、速度
误差曲线对比分别如图4和图5所示.

由图3∼图5可知,第1次优化的姿态角误差小
于CNS导航系统姿态角测量误差,并且第1次优化位
置、速度误差也远小于SINS导航系统位置、速度误
差.所以采用粒子群算法对陀螺仪误差参数的优化
辨识与误差补偿,惯性导航系统姿态角精度得到较
大幅度提高,从而减小了导航系统位置和速度输出数
据误差,提高了高超声速飞行器捷联惯性系统导航精
度.
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图 5 第1次优化速度误差曲线对比

5.4 加速度计误差优化仿真计算

利用第1次优化结果对陀螺仪误差进行补偿和
修正后,基于GPS/SINS组合导航信息,采用粒子群算
法对加速度计误差参数进行优化仿真计算.第2次优
化数据采集起始时刻 ta1 = 62 s;数据采集结束时刻
ta2 = 145 s,该时刻对应的飞行器速度为18.75 Ma.
第 2次优化辨识阶段的开始时刻为T2 = 145 s,在
145∼ 160 s时间段内完成加速度计误差参数优化辨
识,第2次优化数据采集段和辨识阶段如图2中标定
所示.经过50次仿真计算并取优化参数平均值,加速
度计误差参数优化辨识结果如表3所示.

表 3 加速度计误差参数优化结果

辨识参数
取值 取值

优化值
相对 优化

下限 上限 误差/% 耗时/s

∆K0x/g −1.0e-3 1.0e-3 5.1e-4 2.24

10.5

∆K0y/g −1.0e-3 1.0e-3 4.7e-4 6.15

∆K0z/g −1.0e-3 1.0e-3 4.3e-4 13.02

∆K1x −1.0e-3 1.0e-3 1.0e-4 0.29

∆K1y −1.0e-2 1.0e-2 1.1e-3 11.56

∆K1z −1.0e-2 1.0e-2 8.9e-4 11.06

由表3数据可知,对加速度计误差参数进行第2
次优化能够得到较好的优化结果,加速度计误差参数
∆K0z的相对误差最大,达到13.02 %,仍在20 %范围
以内,满足精度要求.同时加速度计误差辨识的总耗
时为10.5 s,能够在第2次优化辨识阶段内完成辨识
任务.因此,第2次优化可以有效辨识出高精度的加
速度计误差参数.
由表2和表3仿真实验结果可知,针对第1次陀

螺仪误差参数的优化辨识,粒子群算法计算耗时共计
11.4 s,小于第1次优化辨识阶段15 s的总时长,因此,
粒子群第1次辨识算法能够在第1次优化辨识阶段
内完成辨识任务,满足时间要求,保证了后续第2次
优化辨识工作顺利进行.针对第2次加速度计误差参
数的优化辨识,粒子群算法计算耗时共计10.5 s,小于
第2次优化辨识阶段15 s的总时长,因此,粒子群第2
次辨识算法能够在第2次优化辨识阶段内完成辨识
任务,同样满足时间要求,保证了高超声速飞行器在
主动段预定时间内实现惯性系统误差参数的快速辨

识.从而表明粒子群辨识算法具有较快的收敛速度,
利用该算法实现误差参数的在线辨识是可行的.
将加速度计误差参数优化值反馈至误差补偿模

型,对加速度计误差进行补偿后,可以得到第2次优
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化的位置和速度误差. GPS导航系统定位误差、第1
次优化位置误差和第2次优化位置误差曲线对比如
图6所示, GPS导航系统测速误差、第1次优化速度误
差和第2次优化速度误差曲线对比如图7所示.
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图 6 第2次优化位置误差曲线对比
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图 7 第2次优化速度误差曲线对比

由图6和图7可知,虽然第1次优化位置和速度
误差远小于捷联惯性导航系统误差,但相比于GPS
导航系统定位和测速误差仍要大很多,而第2次优化
位置和速度误差不仅小于第1次优化误差,而且还小
于GPS导航系统误差,说明两次优化辨识方法能够
显著减小导航参数误差.
为了更好地验证采用非线性优化模型和两次优

化辨识方法的性能,增加仿真对比实验,基于相同仿
真条件,采用基于线性化模型的卡尔曼滤波算法作

为对比验证的基准.经仿真实验, IMU误差参数辨识
统计结果如表4所示.根据纯SINS导航数据、卡尔曼
滤波仿真数据、第1次优化和第2次优化仿真数据,
计算高超声速飞行器主动段导航误差参数的均方根

(RMS),其统计结果如表5所示.

表 4 IMU误差参数辨识统计结果

辨识参数 标准值
卡尔曼滤波 两次优化

估计值 辨识值

∆D0x/((
◦)/h) 1.0 3.073 2 0.974 5

∆D0y/((
◦)/h) 1.0 0.173 2 0.987 4

∆D0z/((
◦)/h) 1.0 1.388 6 1.050 4

∆D1x/((
◦)/(h · g0)) 1.0 1.953 6 1.006 5

∆D1y/((
◦)/(h · g0)) 0.1 0.036 5 0.103 5

∆D1z/((
◦)/(h · g0)) 0.1 0.875 5 0.089 6

∆K0x/g 5.0e-4 3.7e-3 5.1e-4

∆K0y/g 5.0e-4 9.9e-4 4.7e-4

∆K0z/g 5.0e-4 5.2e-4 4.3e-4

∆K1x 1.0e-4 1.1e-4 1.0e-4

∆K1y 1.0e-3 5.0e-4 1.1e-3

∆K1z 1.0e-3 1.1e-3 8.9e-4

表 5 主动段导航误差参数均方根统计结果

误差类型
导航 纯SINS 卡尔曼 第1次 第2次
参数 误差 滤波误差 优化误差 优化误差

姿态角误差/(＂)

俯仰角 159.03 2.28 0.80 0.78

偏航角 272.05 1.63 0.33 0.33

滚动角 299.67 1.48 0.08 0.15

位置误差/m

X轴 47.10 0.34 11.76 0.02

Y 轴 78.88 0.16 11.58 0.08

Z轴 121.94 0.10 2.28 0.05

速度误差/(m/s)

X轴 1.12 0.011 0.28 0.001

Y 轴 2.10 0.010 0.16 0.003

Z轴 3.38 0.008 0.08 0.002

由表4结果可知,相较于基于线性化模型的常规
卡尔曼滤波算法,采用基于非线性化模型的两次优
化辨识方法能够辨识出精度更高的惯性系统误差参

数.由表5数据可知:纯惯性导航系统姿态角均方根
误差为几百角秒左右,卡尔曼滤波姿态角均方根误差
为几角秒左右,而第1次优化和第2次优化姿态角均
方根误差在1.0角秒以内;虽然卡尔曼滤波位置和速
度均方根误差小于纯惯性导航系统误差和第1次优
化误差,其位置均方根误差为10e-1量级,速度均方根
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误差为10e-2量级,但第2次优化位置均方根误差为
10e-2量级,速度均方根误差为10e-3量级,位置和速
度误差量级更小.因此,基于准确的非线性优化模型,
采用两次优化辨识方法不仅能够计算得到较小误差

的导航参数,而且还可以辨识出高精度的惯性系统误
差参数,使得高超声速飞行器惯性系统导航精度显著
提高.
为了验证160 s辨识结束后飞行器的运行效果,

增加仿真实验,在辨识结束后飞行器继续飞行200 s
时间.在这个飞行过程中,设定惯性导航系统陀螺
仪随机漂移量为 0.01 ◦/ h,加速度计随机漂移量为
5.0 × 10−5 g,同时设定CNS系统和GPS系统受到干
扰 (故障)而无法正常使用.通过纯惯性导航系统和
两次优化辨识的惯性系统导航飞行对比实验,检验高
超声速飞行器后续运行状况.经仿真实验计算,可得
高超声速飞行器在200 s飞行过程中的导航误差均方
根,其统计结果如表6所示.

表 6 飞行器运行导航误差均方根统计结果

误差类型
导航 纯SINS 两次优化

参数 导航误差 辨识误差

位置误差/m

X轴 368.60 2.88

Y 轴 801.99 9.63

Z轴 1 408.90 4.10

速度误差/(m/s)

X轴 2.23 0.03

Y 轴 5.31 0.06

Z轴 9.29 0.02

由表6结果可知:在后续200 s飞行过程中,纯惯
性导航系统位置均方根误差最大达到10e+3量级,速
度均方根误差达到10e+1量级,导航精度低,飞行器
运行效果较差;而采用两次优化辨识方法对惯性系
统误差进行辨识与补偿后,飞行器在干扰情况下运
行的位置均方根误差仅为10e+1量级,速度均方根误
差仅为10e-2量级,导航精度较高,飞行器运行效果较
好.分析原因,是因为两次优化辨识方法在160 s之前
已完成误差参数的高精度辨识,所以后续飞行将不再
依赖CNS/GPS组合导航系统信息.因此,在CNS/GPS
导航系统受到干扰不能使用的情况下,经两次优化辨
识与补偿的惯性导航系统仍能保持较高的导航精度,
高超声速飞行器运行状况良好.

6 结 论

本文针对高超声速飞行器捷联惯性系统误差参

数辨识问题进行研究,建立了高超声速飞行器 IMU

误差补偿模型和发射惯性系下完整的非线性SINS导
航模型,为后续误差参数的优化辨识提供了准确的模
型基础.采用两次优化策略分步估计误差参数:首先
设计了陀螺仪误差优化模型,采用粒子群算法对陀螺
仪误差进行优化辨识和补偿;然后设计了加速度计
误差优化模型,并采用粒子群算法对加速度计误差进
行优化辨识.由仿真结果可知,基于SINS/CNS/GPS
组合导航系统和非线性优化模型,两次优化辨识方
法能够辨识出相对误差在20 %以内的陀螺仪和加速
度计误差参数值.
本文摒弃以解析简化、线性化和经典卡尔曼滤

波为基础的传统研究思路,建立了完整的非线性优
化模型,无需线性化处理,保证了模型的精准.相比于
其他方法,本文方法不仅可以计算得到精确的导航参
数,而且还能够在线辨识出较高精度的惯性系统误差
参数,这对于提高高超声速飞行器的导航性能、适应
现代战场环境是非常有利的.当然,运用智能优化算
法在线辨识误差参数存在计算量较大的问题,但随着
计算机技术的迅速发展,计算能力不断提高,计算量
的压力将越来越小,因此,利用智能优化算法辨识惯
性系统误差参数具有可行性.同时,未来还需要在地
面及飞行试验的验证和应用方面进一步开展研究工

作,以提高算法的适用性.
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