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摘要    星光-惯性制导是一种复合制导体制, 它能有效地提高弹道导弹的命中精度. 首先

建立了单星平台星光制导的测量模型与修正模型, 提出了信息等量压缩的概念, 研究了其基

本原理. 在此基础上, 阐明了单星方案能够与双星方案达到同样精度的原理, 为快速确定单

星最佳测星方位提供了理论依据. 最后分析了导航星偏离最佳星方位时的制导误差, 并提出

了一种补偿方法.  
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星光-惯性制导是弹道导弹的一种复合制导方式, 

它以惯性制导为主, 并通过测量选定的恒星矢量(参
考矢量)获得平台坐标系相对于导航坐标系(发射惯性

系)的失准角信息, 进而能够在末修段对导弹的落点

偏差加以综合修正, 有效地提高导弹的命中精度[1]. 
可见, 星光-惯性制导的实质是通过矢量观测确定飞

行器姿态的问题. 这个问题最早是由  Wahba[2]在 20 世

纪  60 年代提出的, 国外经过多年的发展, 产生了各种

基于矢量观测求解三轴姿态的算法. 这些算法总体

上可以分为两类: 一类是确定性算法, 如QUEST 法、

TRIAD 法等, 这类算法需要同时观测  2 个或多个矢量

以直接确定飞行器的姿态[3,4]; 另一类算法是基于状

态最优估计的方法, 最常用的就是扩展Kalman 滤波

法(EKF), 近年来又发展起各种新型的滤波方法, 主
要是解决滤波模型的非线性与模型误差的不确定问

题, 这类方法一般要观测  2 个矢量, 通过长时间观测

单个矢量也可以使滤波收敛[5,6]. 国内近年来也逐渐

开展起基于矢量观测确定飞行器姿态方面的研究 , 
研究的重点是多传感器信息融合定姿的滤波算法、基

于观测矢量的惯导工具误差辨识等[7,8]. 这些问题的

研究为星光-惯性复合制导方法的研究提供了有益的

参考.  
美国在 20世纪 60年代开始研究将矢量观测用于

潜射导弹的制导问题, 并成功应用于三叉戟Ⅰ, Ⅱ型

导弹上; 前苏联在  20 世纪  70 年代开展了相关研究 , 
并将相关技术应用于SS-N-8, SS-N-18 等潜射导弹上. 
结果表明, 星光-惯性复合制导能够显著提高导弹的

命中精度[9]. 星光-惯性制导分为单矢量观测与双矢

量观测  2 种方案, 即单星方案与双星方案, 从理论上

讲, 单星方案能够与双星方案达到同样的精度. 根据

星敏感器的安装方式不同, 又可以分为捷联方案与

平台方案, 目前只有单星平台方案得到了实际应用. 
近年来, 随着捷联惯导的迅速发展, 捷联惯导+星光

修正的制导方案是未来发展的方向.  
我国从 20 世纪 80 年代起开始对星光-惯性制导

方案的原理与实现进行跟踪研究, 得到了一些有益

的结果, 研究的内容主要集中在单星方案[1,10,11]. 单
星方案需要测量最佳方位的星体才能达到与双星方

案同样的精度, 由于目前我国对单星方案实现原理

的研究还不是很透彻, 因此只能采用纯数值计算选

550 

mailto:laugh_talking@163.com


 
 
 

 
中国科学 E 辑: 技术科学   2009 年 第 39 卷 第 3 期 

 

 

星的方法, 这增加了导弹的射前准备时间, 限制了星

光制导的广泛应用.  
从原理上讲, 基于测量信息进行参数确定是参

数信息的传递与校验的过程. 因此本文从信息传递

的角度出发, 基于信息等量压缩的观点, 阐明了单星

方案可与双星方案达到同样精度的原理, 提出了最佳

测星方位应当满足的条件; 对导航星偏离最佳星时对

落点精度的影响进行了分析, 提出了一种补偿方法.  

1  单星星光制导的数学模型 
在导弹的实际飞行过程中, 平台坐标系相对于

发射惯性坐标系的失准角是由初始定位定向误差、惯

性平台的初始对准误差及漂移误差等多种因素引起

的, 通过对单个星体的观测无法将它们的影响剥离

开来, 只能根据观测信息进行综合修正. 在平台方案

中, 由于平台结构的限制, 星敏感器只能以某一固定

的角度安装在平台上, 发射前确定导航星后, 通过斜

调平台使星敏感器对准导航星的方向. 为便于阐明

问题, 本文假定影响平台失准角的只有初始定位定

向误差, 同时假定星敏感器在平台上可以任意方位

安装, 不必斜调平台就能够使星敏感器的光轴对准

选定的导航星.  

1.1  星光矢量在惯性系与平台系中的表示 

设理想的发射点坐标为地理纬度  B0、经度λ0, 发
射方位角为  A0; 理想的发射惯性坐标系为  OXIYIZI, 
简称  I  系; 实际发射点的坐标与导弹射向分别存在误

差ΔΒ0, Δλ0 及ΔΑ0. 导弹发射时是在实际发射点对准

与调平的, 由此建立平台坐标系  OXPYPZP, 简称  P  系, 
它与  OXIYIZI  之间的关系可以用绕  3 个轴的失准角αx, 
αy, αz  来描述. 在一阶近似下, 平台坐标系到发射惯

性系的方向余弦矩阵为 

 

1

1
1

z y
I .P z

y x

α α
α
α α

−⎡ ⎤
⎢ ⎥

= ⎢
⎢ ⎥−⎣ ⎦

C xα− ⎥  (1) 

若记α = [αx αy αz]T, Δ = [ΔA0 ΔB0 Δλ0]T, 则α完全

由Δ引起, 在一阶近似下存在如下关系[10] 

 =Δ Dα  (2) 

其中, 
0 0 0 0

0 0

0 0 0 0

cos tan 1 sin tan
sin 0 cos .

cos sec 0 sin sec

A B A B
A A

A B A

− −

B

⎡ ⎤
⎢ ⎥= − −⎢ ⎥
⎢ ⎥−⎣ ⎦

D  

如图 1 所示, 设导航星在发射惯性坐标系中的高

低角和方位角分别为  es, σs, 其中  es  向上为正, σs  顺时

针方向为正. 星光方向单位矢量  S  在理想发射惯性系

中的表示为 

  (3) [ ]Tcos cos sin cos sin .I s s s s se e eσ σ=S

设星敏感器体坐标系为  OXsYsZs, 其中  OXs 轴为光

轴, 光轴与星光矢量的夹角很小, 其方向余弦近似为 1. 
若星敏感器的输出为  ξ, η, 则星光矢量在  OXsYsZs 中

可表示为 

  (4) [ T1, , .S ξ η= − −S ]

 

图 1  星光在惯性系中的表示 

星敏感器体系与平台坐标系的关系如图  2 所示. 
设平台坐标系先绕  y  轴旋转σs, 再绕  z  轴旋转 es后与星

敏感器体系重合, 则它们之间的方向余弦阵为 

 ( ) ( )3 2
S
P s se σ= −C M M  

 
cos cos sin cos sin
sin cos cos sin sin ,

sin 0 cos

s s s s s

s s s s s

s s

e e e
e e e

σ σ
σ σ

σ σ

⎡ ⎤
⎢ ⎥= − −⎢ ⎥
⎢ ⎥−⎣ ⎦

 (5) 

由此即可得到星光矢量在平台坐标系中的值为 

 .P
P S S=S C S  (6) 
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图 2  星敏感器坐标系与平台系的关系 

1.2  星光修正的数学模型 

根据坐标系之间的转换关系, 可得 

 ,S P
S P I I= ⋅ ⋅S C C S  (7) 

将各矩阵、向量的表达式代入可得 
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  (8) 
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.
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h
α Hα

h

记导弹落点的纵向偏差为ΔL, 横向偏差为ΔH, 
根据误差传递关系, 落点偏差与初始定位定向误差

的关系可写成如下偏导数的形式 

 
0
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0

0 0 0
0
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.

/ / /
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B
H A H B HH
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λ

λ
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 (9) 

将(2)式代入(9)式可得 
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星光修正的模型为 

 
T
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2
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s
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H
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η
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修正后的落点偏差为 

  (12) 
T T
1 1
T T
2 2

,s

s

L LL
H HH

δ
δ

⎡ ⎤Δ − Δ −⎡ ⎤⎡ ⎤
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D D  的特征根

为λ1, λ2, 则导弹落点的圆概率偏差为[1] 

 ( 1 2CEP 0.59 ,λ λ= + )  (13) 

(8)式中恒星方位的选择应使得(13)式落点  CEP 最小.  

2  最佳测星方位研究 
为确定单星复合制导方案的最佳测星方位, 本

文提出信息等量压缩的概念, 在此先以几个命题的

形式阐明信息等量压缩的基本涵义.  

2.1  信息等量压缩 

集合是具有某种属性的全体的数学描述, 其中

的个体代表了此种属性的某个方面, 因此从信息的

角度讲, 个体就是集合的属性信息的载体. 集合之间

通过映射使其个体产生对应与联系, 因此映射也可

以看作集合之间的属性信息的变换与传递过程. 根
据集合与映射的性质, 不难得到如下命题.  

命题  1  若映射  f  是集合  A  至集合  B 上的双映射, 
则  f  是信息等量映射, 此时通过对集合  B  中元素的测

量可以唯一确定集合  A 中的对应元素; 若映射  f  仅为

单映射, 则 f  是信息压缩映射, 此时对  B  中元素的测

量不能唯一确定  A  中的对应元素.  
若取命题  1 中的集合  A  与集合  B  都是  n  维欧氏空

间  Rn
 的子空间, 映射  f  取为线性映射, 则 f  可以用  n×n

的矩阵表示. 设  f  为满射, 则对 ,A∀ ∈x   使得

下式成立 

,B∃ ∈y

  (14) [ T
1 2 ... .n′= =y M x m m m x]

若 是满秩的, 则  x  与  y  一一对应, 集合  A  与集

合  B  的信息量相等, 为信息等量映射; 否则, x  至 y
的映射即存在信息压缩, 由对集合B中元素的观测无

法唯一地确定出集合A中的对应元素, 这表现在方程

(14)有无数多组解.  

′M
′M

设  不失一般性, 不妨设  m1, m2,…, ( )rank ,r′ =M
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mr  是线性无关的, 记 M = [m1 m2…mr]T, 从信息传递

的角度讲, 与  Mx  传递的信息量是相同的, 因此

从测量上来看, (14)式等价于 

′M x

0 0
1 2x x= +

0

  (15) ,M =y Mx

(15)式有无数多组解, 但存在某个特殊的解  x0, 它属

于  M  的各行向量张成的子空间 Ms = span{m1 m2…mr}, 

记  则 yM =(MMT)X, 

MMT 可逆, 由此可得 

0 T
0 1 2 ... ,r rx+ + = ⋅x m m m M X

 ( ) 1T T .M
−

=x M MM y  (16) 

可见, x0 与 yM 是一一对应的. 若将  2 个列向量的

内积定义为 T ,⋅ = ⋅a b a b 则 (15)式可以写为  M =y

T
1 2 ... r⎡ ⋅ ⋅ ⋅ ⎤⎣ ⎦m x m x m x , 而 i ⋅m x 反映的是  x  在

mi 上的投影, m1, m2,…, mr  是线性无关的, 因此 yM = 
Mx  反映的是  x  在空间  Ms 上的投影  xs, 而 x 在 Ms 的正

交补 s
⊥M 上的投影信息 s

⊥x 损失掉了 . 由于  Ms 是

Hilbert 空间 Rn 的完备子空间, 因此有 

 .n
s s

⊥= +R M M  (17) 

根据投影定理, 可知 

 ,s s
⊥= +x x x  (18) 

因此, 若(15)式代表观测方程, M  是不满秩的, 则通过

观测量仅能获得  M 的各行向量张成的子空间上的信

息  xs, 该子空间正交补上的信息 s
⊥x 无法获取. 由此

可得如下命题.  
命题  2  若 n×n 维的矩阵 M 是满秩的, 则它代表

的线性映射是信息等量映射; 否则  M 代表的是信息

压缩映射, 压缩的是  M 的行向量张成的子空间的正

交补上的信息.  

在命题  2 中, 设 Ms 的另一组基为{ }1 2  ... ,rt t t  记

T = [t1 t2…tr]T, yT = Tx, 则 yT也反映了  x 在 Ms上投影的

全部信息 , x0 也可以表示为  x0 = TT(TTT)−1yT, 而 yM 

=Mx0 =M TT(TTT)−1yT, 因此从信息压缩的角度看, M
与 T是信息等量压缩映射, 也即通过对经 T压缩后的

量 的观测可以唯一的确定经 M 压缩后的量 yM.  

⋅

Ty

对于  Ms 中的任意向量 V, 不难得到 

  (19) ( ) 1T T ,
−

=V M MM MV

上式说明EM  = MT
 (MMT)−1M相当于Ms空间中的单位

矩阵  E. 实际上 , 若 M 为 n 阶可逆矩阵 , 则 ME  

.  ( ) 1T T −
= M MM M ( ) 1T T 1− −= ⋅M M M M E=

由(19)式同样可知, V 是对应于 EM 的特征值 1 的

特征向量. 对于 Ms 中的任意一组基 P={p1 p2…pr}中

的任意向量  pi, 都有(19)式成立; 而对于 s
⊥M 中的任

意一组基 { }1 2 ... ,n r
⊥ ⊥ ⊥ ⊥

−=P p p p

( ) 1T T 0i i
− ⊥ ⊥= ⋅M Mp p

1 ... n r
⊥ ⊥

−p p

 都有  

成立, 因此 1 是 EM 的 r 重

特征值 , 0 是  EM 的  n−r  重特征值 , 其特征矩阵为

Pe=[p1…pr| ]. 因为 M 与 T 是 Ms 空间的 2 组

基, 不难得到 

M i
⊥ =E p

M M

  (20) ( ) 1T T T T ,
−

=T M MM M T⋅

将上式作等价变换, 可得 

  (21) ( ) T 0.M − =E E T

由于 rank(EM − E)=n − r, 因此齐次方程(21)有 r个线性

无关的解向量, 记为  ri = [0…1…0 ], i = 1,2,…r, ( ) ( )
1...i i

nrr r+

TT T T
1 2  ... r⎡ ⎤= ⎣ ⎦R r r r , 并记 T 的前 r 列为 Tr, 则有 

  (22) ,r= ⋅T T R

(22)式共有 个独立的方程. 若要使所有的方

程都成立 , 则 至少要有 个独立的变量 . 

例如, 当 n = 3, r = 2 时, 只需要有 2 个独立的变量即可

使得(22)式成立, 也即通过对单个矢量的观测(有 es, σs

两 个独立变量)可以完全修正掉 3 个误差因素的影响.  

(r n r× −

T

)

)(r n r× −

通过上面的分析, 可以得到如下命题.  
命题  3  若矩阵 M1, M2 对应的线性变换是线性

空间  Rn
 中的信息等量压缩映射, 则在它们的像子空

间上存在一个信息等量映射  M, 使得 2 个像子空间的

元素可以互相确定.  
将命题 3 的结论推广至一般的空间, 就可以得到

如下命题.  
命题  4  若映射 f1, f2是集合 A 上的信息等量压缩
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映射, 则在它们的像集 f1(A), f2(A)上存在一个信息等

量映射 f, 使得两像集中的元素可以互相确定.  
命题  4 说明, 在设计观测器时, 只需要设计与控

制系统是信息等量压缩的观测器就能满足要求, 而不

必设计全维的观测器, 这能降低观测器的复杂程度.  

2.2  只考虑初始定位定向误差的最佳测星方位确定 

通过上节的分析可知, 当只考虑初始定位定向误

差的影响时, 由(10)式可见, 最终影响落点偏差的只

是失准角  α 在  n1, n2 张成的子空间 { }1 2span  s =N n n  

上的投影  as, 因此根据(8)式, 只需选择  h1, h2, 使得 H 
与  N 代表的线性映射是信息等量压缩映射即可, 这样

观测信息  w  中就包含了所有的有用信息. H  矩阵中有

2 个变量  es, σs  可以选择, 根据(22)式可知, 通过对  w
的测量能够修正初始定位定向误差的全部影响, 也
即单星方案能够与双星方案达到同样的精度. 由(8) 
式可知 

 ( ) 1T T ,s
−

=α H HH w  (23) 

因此, (11)式的星光修正模型为 

  (24) ( ) 1T T .s

s

L
H

−Δ⎡ ⎤
=⎢ ⎥Δ⎣ ⎦

NH HH w

最佳测星方位  esopt, σsopt 的求取既可以通过求解

方程(22)获得, 也可以根据 s
⊥N 与 s

⊥H 相同获得, 即 

 1 2
1 2

1 2
.

×
× =

×
n n

h h
n n

 (25) 

2.3  考虑多种误差因素影响时的最佳测星方位确定 

当考虑多种误差因素的影响时, 失准角α与误差

向量Δ存在如下关系 

  (26) .P= ⋅α Δ

)

通过对星光矢量的观测, 同样可以获得如(8)式
所示的观测方程; 但由于失准角α是由多种误差因素

的综合影响造成的, 而各种误差因素对落点偏差的

影响是不同的, 因此类似于(10)式的落点偏差相对于

失准角的偏导数关系式是无法准确得到的, 而只能

根据各种误差因素的统计分布, 获得最佳意义上的

偏导数关系式. 在此基础上, 再根据上节的办法, 确

定最佳测星方位. 考虑多种误差因素时, 无论双星方

案还是单星方案都存在上述问题, 双星方案虽然能

够完全确定失准角的信息, 但最终用到的也只是单

星方案测量到的信息, 因此两者具有相同的精度.  

3  导航星偏离最佳星方位时的误差分析 
通过上节的方法可以确定出最佳的测星方位 , 

设此时的观测矩阵为 H = [h1 h2]T, 但实际上在最佳方

位不一定有满足要求的恒星存在, 只能选择最靠近

此方位的某颗恒星 , 因此设实际的观测矩阵为

 导弹的实际落点偏差可以表示为 T
1 2[  ] .′ ′ ′=H h h

  (27) ( ) ( )1 1T T T T ,
L
H

ξ
η

− −Δ⎡ ⎤ ⎡ ⎤
= =⎢ ⎥ ⎢ ⎥Δ⎣ ⎦ ⎣ ⎦

NH HH NH HH Hα

通过对星光的观测修正掉的偏差为 

( ) ( )1 1T T T T ,s

s

L
H

ξ
η

− −′Δ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ′= =⎢ ⎥ ⎢ ⎥′Δ ⎣ ⎦⎣ ⎦
NH HH NH HH H α  (28) 

因此, 导弹最终的落点偏差为 

  (29) ( ) (
1T T ,s

s

L LL
H HH

δ
δ

−Δ − Δ⎡ ⎤⎡ ⎤ ′= = −⎢ ⎥⎢ ⎥ Δ − Δ⎣ ⎦ ⎣ ⎦
NH HH H H α

再根据(13)式 , 即可以确定由此引起的圆概率偏差

CEP.  
根据上节的分析可知, 导航星偏离最佳方位时, 

落点偏差的增大是由于失准角α在 { }1 2span  s′ ′= ′H h h

的正交补空间 s
⊥′H 上的有用信息 s

⊥α 无法测到引起的, 

s
⊥α 的损失使得测量值 偏离真实值  w. 当导航星的

方位一定时, 

′w

s
⊥α 的分布是可以确定的, 因此可以通

过增加一个修正系数矩阵 C 来修正测量

值, C  中元素的选择是使得修正后的落点  CEP 最小. 
此时, 星光修正的方程变为 

11

21

12

22

c c
c c
⎡ ⎤
⎢ ⎥
⎣ ⎦

=

  (30) ( ) 1T T .s

s

L
H

−Δ⎡ ⎤ ′=⎢ ⎥Δ⎣ ⎦
NH HH Cw

4  结论 
本文主要基于信息等量压缩的概念, 研究了单

星星光-惯性复合制导方案的实现原理, 阐明了单星

方案能够与双星方案达到同样精度的原因. 研究的
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过程中, 作了适当的假设, 但得到的结论可以方便推

广到实际制导系统的设计之中. 只是当考虑多种误

差因素的影响时, 如何恰当地将导弹的落点偏差表

示为关机点的平台失调角的函数; 以及需要斜调平

台对准导航星时, 如何快速地计算环境函数矩阵是

实际使用前需要解决的问题.  
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