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摘　 要： 通过对地空导弹行进间稳定发射平台进行技术研究， 重点解决行进间发射平台的姿态

测量精度和动态水平稳定控制等技术难题， 为行进间发射导弹提供稳定的发射平台。
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０　 引言

科技的迅猛发展使防空作战环境更为复杂，
既要求武器系统有快速反应能力， 又要求作战方

法由静止战向机动灵活的运动战转变。 美军 《联
合作战设想》 提出 “武器系统既能在停止时使用，
也能在运动中使用， 持续机动的火力作战效能最

大”， 这反映了美军作战原则的新变化。 高技术局

部战争节奏快、 强度高、 密度大， 导弹战成为作

战主要方式之一， 侦察技术的发展和打击精度的

提高， 要求导弹武器系统具备快速准备、 快速发

射和较强生存保障能力。 为适应这一要求， 具有

大功率自适应能力的地空导弹行进间稳定发射平

台应运而生。
本文通过对地空导弹行进间稳定发射平台进

行技术研究， 重点解决行进间稳定发射平台的姿

态测量精度和动态水平稳定控制等技术难题， 为

行进间发射导弹提供稳定的发射平台。 发射平台

能在行驶状态下进行自适应控制并保持导弹发射

时的高精度水平稳定， 在方位上具有快速回转功

能， 实现行进中导弹发射的快速瞄准， 从而较好

地解决行进中发射导弹的难题， 为发射车实施

“即停即射” 或行进中发射导弹创造了良好的条

件， 使地空导弹武器系统具有反应快、 机动性强、
自动转移火力、 边走边打的能力。

１　 组成及工作原理

１ １　 组成

地空导弹行进间稳定发射平台主要由捷联惯

性测量组合 （ ＩＭＵ）、 控制计算机、 伺服控制器、
伺服电机、 传动机构、 回转装置及稳定平台等组

成。 系统组成框图如图 １ 所示。

１ ２　 工作原理

行进间稳定发射平台原理框图如图 ２ 所示。 在

系统中， 控制计算机和惯性测量组合一起构成捷

联惯性测量系统， 其输入信息为加速度计所测量

的载体的加速度 αｂ
ｉｂ 和陀螺仪测量的载体姿态角速
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图 １　 系统组成框图

Ｆｉｇ １　 Ｓｙｓｔｅｍ ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ

率 ωｂ
ｉｂ ； 通过控制计算机计算获得稳定平台的姿态

角 （方位角 φ 、 俯仰角 ψ 、 横滚角 γ ） 信息。 控

制计算机把测量计算得到的稳定平台的横滚角和

俯仰角信息作为平台水平稳定控制的反馈值， 并

根据反馈值与控制目标值相比较， 得到系统偏差，
再进行相应的控制计算得到控制量［１］， 再把控制

量通过通信串口传输给相应的伺服控制器经计算

处理后， 控制横滚或俯仰伺服电机驱动减速器，
从而带动发射平台横滚或俯仰运动， 使得发射平

台的水平精度始终控制在所要求的精度范围之内。
同时， 根据控制计算机所得的方位角信息， 在计

算机中把北向角与目标方位进行比较， 得到方位

转动的控制量， 输入到方位伺服控制器经计算处

理后， 控制方位伺服电机驱动减速器， 从而带动

发射平台方位转动。
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图 ２　 系统原理框图

Ｆｉｇ ２　 Ｓｙｓｔｅｍ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ

２　 关键技术研究

发射平台横滚角、 俯仰角和方位角的角度测

量， 若在静态情况下， 可用倾角传感器； 但在行

驶中倾角传感器由于受到加速度等各种干扰， 倾

角传感器的输出值将严重失真， 不能真实地反应

发射平台的姿态角， 即横滚角、 俯仰角和方位角。
发射平台采用捷联惯性测量技术构建 “数学平

台”， 解算行进中发射平台的姿态角， 采用多种误

差修正算法， 消除测量误差。 同时， 应用智能伺

服控制技术［２］， 采用广义预测控制算法， 实现发

射平台的智能预测自适应控制， 根据所测得的平

台姿态角， 控制发射平台的横滚角、 俯仰角和方

位角的伺服系统， 使平台在行进中始终保持一定

的水平精度， 并根据控制计算机的输入信息进行

方位快速同步跟踪瞄准。

２ １　 “数学平台” 的构建及误差修正

将惯测组合 ＩＭＵ （陀螺仪和加速度计） 直接

２５
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固联在平台上。 惯测组合测得沿敏感轴相对于惯

性空间的角速率和加速度分量， 陀螺仪和加速度

计输出的信息经误差补偿， 分别送入姿态矩阵计

算和由载体坐标系至平台坐标系的方向余弦矩阵

的计算， 利用姿态矩阵的元素， 提取姿态和方位

信息。 姿态矩阵计算、 加速度信息的坐标变换、
姿态和方位的计算构成 “数学平台”。 由于捷联惯

导系统不存在平台惯导中的施矩量受物理条件限

制的问题， 因此捷联惯导系统的测量坐标系取为

地理坐标系。 计算框图如图 ３ 所示。

��	�
��

���
��

�

�

�

�

αbib

ω b
ib ω b

ix ω x
ic

α b
ib

C x
b

����
��	�
�	�

��
���
��

V X
CP ωX

CP

�	��
	���

C b
x

��
���
��

�	
��

ψ  θ γ

� � ��

图 ３　 测量计算框图

Ｆｉｇ ３　 Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ

　 　 为了消除测量误差， 采用加速度计误差补偿、
陀螺误差补偿、 车辆测速仪修正、 零速停车修正

和粗精对准等多种技术实现系统误差补偿［３］， 确

保发射平台姿态测量精度。

２ ２　 伺服控制系统

控制系统主要由 ＩＭＵ、 伺服控制器、 伺服电动

机、 方位角传感器、 传动机构等组成。 伺服控制

系统组成框图如图 ４ 所示。
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图 ４　 伺服控制系统组成框图

Ｆｉｇ ４　 Ｓｅｒｖｏ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ

　 　 伺服控制器接收控制计算机的控制信息 （控
制计算机通过测量计算所得的平台当前的横滚角

γ 、 俯仰角 θ 和方位角 ψ ）， 根据平台姿态控制目

标 （如使横滚角 γ 、 俯仰角 θ 角度值始终趋于零，
而方位角 ψ 与目标同步跟踪） 计算系统失调角 ｅｋ ，

再进行校正环节的运算得到当前控制值 ｕｋ ； 由当

前控制值 ｕｋ 转换为 ＰＷＭ 脉宽占空比， 从而产生脉

宽 ＰＷＭｋ 控制信号； 同时， 采集电动机转子位置信

息， 并结合当前控制值 ｕｋ 的控制方向计算出控制

ＩＧＢＴ 信息， 实现控制脉宽 ＰＷＭｋ 对 ６ 个 ＩＧＢＴ 的有

３５
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效控制， 从而最终实现系统的伺服控制功能。

２ ３　 预测控制算法模型建立

通常预测控制算法主要有基于非参数模型的

模型算法控制 （ＭＡＣ）、 动态矩阵控制 （ＤＭＣ） 和

基于参数模型的广义预测控制 （ＧＰＣ）、 广义预测

极点配置控制 （ＧＰＰ） 等， 其中模型算法控制采

用对象的脉冲响应模型， 动态矩阵控制采用对象

的阶跃响应模型， 这两种模型具有易于获得的优

点； 广义预测控制和广义预测极点配置控制是预

测控制思想与自适应控制的结合， 采用 ＣＡＲＩＭＡ
模型， 具有参数数目少并能够在线估计的优点，
而广义预测极点配置控制进一步采用极点配置技

术， 提高了预测控制系统的闭环稳定性和鲁棒性。
因此本文采用广义预测控制算法， 实现发射平台

的智能预测自适应控制［４］。
２ ３ １　 广义预测控制算法预测模型

预测模型具有预测的功能， 即能够根据系统

的历史数据和未来的输入， 预测系统未来输出值。
采用 ＣＡＲＩＭＡ （受控自回归积分滑动平均模型）
作为预测模型。 模型表达式为

Ａ（ ｚ －１）ｙ（ｋ） ＝ Ｂ（ ｚ －１）ｕ（ｋ － １） ＋ Ｃ（ ｚ －１）ξ（ｋ） ／ Δ
（１）

式中： Ａ（ ｚ －１）、 Ｂ（ ｚ －１）、 Ｃ（ ｚ －１） 分别为 ｎ、 ｍ 和 ｎ
阶的 ｚ －１ 的多项式；
Δ ——— Δ ＝ １ － ｚ －１ ；
ｙ（ｋ） ———输出；
ｕ（ｋ） ———输入；
ξ（ｋ） ———零均值白噪声。

２ ３ ２　 滚动优化

（１） 目标函数

为增强系统的鲁棒性， 在目标函数中考虑现

在时刻的控制 ｕ（ｋ） 对系统未来时刻的影响， 其目

标函数为

Ｊ ＝∑
ｎ

ｊ ＝ １
［ｙ（ｋ ＋ ｊ） － ｗ（ｋ ＋ ｊ）］ ２ ＋∑

ｍ

ｊ ＝ １
λ（ ｊ）［Δｕ（ｋ

＋ ｊ － １）］ ２ （２）
式中： ｎ ———预测最大长度；

ｍ ———控制长度， ｍ ≤ ｎ ；
λ（ ｊ） ———控制加权系数， 大于零， 这里取

λ（ ｊ） ＝ λ （常数）。
对设定值进行柔化处理， 得到参考轨迹

ｗ（ｋ ＋ ｊ） ＝ α ｊｙ（ｋ） ＋ （１ － α ｊ）ｙｒ 　 （ ｊ ＝ １， ２…， ｎ）
式中： ｙｒ、 ｙ（ｋ）、 ｗ（ｋ ＋ ｊ） 分别为设定值、 输出值

和参考轨迹；
α———柔化系数， ０＜α＜１。

其预测控制问题， 就是通过优化求得 Δｕ（ｋ） ，
Δｕ（ｋ）， …， Δｕ（ｋ ＋ ｍ － １） ， 使得目标函数 Ｊ 达

到最小值。
（２） 预测输出

根据预测理论， 进行 ｊ 步预测输出， 可引入丢

番图方程

１ ＝ Ｅ ｊ（ ｚ
－１）Ａ（ ｚ －１） ＋ ｚ －ｊＦ ｊ（ ｚ

－１） （３）
式中： Ｅ ｊ（ ｚ

－１） ＝ ｅｊ０ ＋ ｅｊ１ｚ
－１ ＋ …ｅｊ， ｊ －１ｚ

－ｊ＋１， ｅｊ０ ＝ １；
Ｆ ｊ（ ｚ

－１） ＝ ｆ ｊ０ ＋ ｆ ｊ１ｚ
－１ ＋ …ｆ ｊｎｚ

－ｎ 。
得到最优输出预测值为

Ｙ^ ＝ ＧΔＵ ＋ ｆ （４）
式 中： Ｙ^ ＝ ［ｙ（ｋ ＋ １）， ｙ（ｋ ＋ ２）， …， ｙ（ｋ ＋

ｎ）］ Ｔ；
ΔＵ ＝ ［ΔＵ（ｋ）， ΔＵ（ｋ ＋ １）， …， ΔＵ（ｋ ＋ ｎ

－ １）］ Ｔ ；
ｆ ＝ ［ ｆ（ｋ ＋ １）， ｆ（ｋ ＋ ２）， …， ｆ（ｋ ＋ ｎ）］ Ｔ；

Ｇ ＝

ｇ０ ０

ｇ１ ｇ０

︙ ︙ ⋱
ｇｎ－１ ｇｎ－２ … ｇ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

。

（３） 最优控制

设参考轨迹为

Ｗ ＝ ［ｗ（ｋ ＋ １）， ｗ（ｋ ＋ ２）， …， ｗ（ｋ ＋ ｎ）］ Ｔ

则目标函数可表示为

Ｊ ＝ （Ｙ － Ｗ） Ｔ（Ｙ － Ｗ） ＋ λΔＵＴΔＵ （５）
将式 （４） 代入式 （５）
ΔＵ ＝ （ＧＴＧ ＋ λＩ） －１ＧＴ（Ｗ － ｆ） （６）
在实际控制时， 仅仅将第一个控制分量加入

系统中， 有

ｕ（ｋ） ＝ ｕ（ｋ － １） ＋ ｇＴ（Ｗ － ｆ）
式中， 该 ｇＴ 为 （ＧＴＧ ＋ λＩ） －１ＧＴ 的第一行。
广义预测控制算法与通常的最优控制不同，

采用滚动优化， 优化目标是随时间推移的， 在每

个时刻都提出一个立足于该时刻的局部优化目标，
而不是采用不变的全局优化目标。 因此， 优化过

程不是一次离线完成的， 而是在线反复进行的，
这就是滚动优化目标的局部性， 使得在理想条件
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下， 只能取得全局的次优。 但是， 当模型失配或

控制对象时变、 非线性及干扰影响时， 广义预测

控制算法能够解决这种不确定性， 及时进行补偿，
减小偏差， 保持实际的最优。
２ ３ ３　 隐式广义预测自校正控制算法

（１） 并列预测器

ＧＰＣ 的最优控制律如下

ΔＵ ＝ （ＧＴＧ ＋ λＩ） －１ＧＴ（Ｗ － ｆ）
式中， 控制量加权因子 λ 和柔化后的设定值

向量 Ｗ 已知， 因此要求取 ΔＵ ， 必须已知矩阵 Ｇ
和开环预测向量 ｆ 。 隐式自校正方法就是利用输入

和输出数据， 根据预测方程直接辨识 Ｇ 和 ｆ 。
根据式 （４） 可得到 ｎ 个并列预测器为

　 　

ｙ（ｋ ＋ １） ＝ ｇ０Δｕ（ｋ） ＋ ｆ（ｋ ＋ １） ＋ Ｅ１ξ（ｋ ＋ １）

ｙ（ｋ ＋ ２） ＝ ｇ１Δｕ（ｋ） ＋ ｇ０Δｕ（ｋ ＋ １） ＋ ｆ（ｋ ＋ ２） ＋ Ｅ２ξ（ｋ ＋ ２）

　 　 　 　 ︙
ｙ（ｋ ＋ ｎ） ＝ ｇｎ－１Δｕ（ｋ） ＋ … ＋ ｇ０Δｕ（ｋ ＋ ｎ － １） ＋ ｆ（ｋ ＋ ｎ） ＋ Ｅｎξ（ｋ ＋ ｎ）

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（７）

　 　 式中， 矩阵 Ｇ中所有元素 ｇ０、 ｇ１、 …、 ｇｎ－１ 都

在最后一个方程中出现， 因此仅对式 （７） 的最后

一个方程进行辨识， 即可求得矩阵 Ｇ 。
（２） 矩阵 Ｇ 的求取

式 （７） 的最后一个方程为

ｙ（ｋ ＋ ｎ） ＝ ｇｎ－１Δｕ（ｋ） ＋ … ＋ ｇ０Δｕ（ｋ ＋ ｎ － １） ＋
ｆ（ｋ ＋ ｎ） ＋ Ｅｎξ（ｋ ＋ ｎ） （８）

令

Ｘ（ｋ） ＝ ［Δｕ（ｋ）， Δｕ（ｋ ＋ １）， …，
Δｕ（ｋ ＋ ｎ － １）， １］

θ（ｋ） ＝ ［ｇｎ－１， ｇｎ－２， …， ｇ０， ｆ（ｋ ＋ ｎ）］ Ｔ

则式 （８） 可写为

ｙ（ｋ ＋ ｎ） ＝ Ｘ（ｋ）θ（ｋ） ＋ Ｅｎξ（ｋ ＋ ｎ） （９）
若在时刻 ｋ， Ｘ（ｋ － ｎ） 元素已知， Ｅｎξ（ｋ ＋ ｎ）

为白噪声， 就能用普通最小二乘法估计参数向量

θ（ｋ） 。 然而通常 Ｅｎξ（ｋ ＋ ｎ） 不是白噪声， 因此采

用将控制策略与参数估计相结合的方法， 即用辅

助输出预测的估计值 ｙ^（ｋ ／ ｋ － ｎ） 来代替输出预测

值 ｙ（ｋ ／ ｋ － ｎ） ， 且估计值 ｙ^（ｋ ／ ｋ － ｎ） 与实际值

ｙ（ｋ） 之差为白噪声 ε（ｋ） 。 可以得到

ｙ（ｋ） ＝ Ｘ^（ｋ － ｎ）θ（ｋ） ＋ ε（ｋ） （１０）
θ（ｋ） 采用以下递推最小二乘法公式进行估计：

　 　 　 　 　 　

θ^（ｋ） ＝ θ^（ｋ － １）Ｋ（ｋ）［ｙ（ｋ） － Ｘ^（ｋ － １） θ^（ｋ － １）］

Ｋ（ｋ） ＝ Ｐ（ｋ － １） Ｘ^Ｔ（ｋ － ｎ）［λ １ ＋ Ｘ^（ｋ － ｎ）Ｐ（ｋ － １） Ｘ^Ｔ（ｋ － ｎ）］ －１

Ｐ（ｋ） ＝ ［Ｉ － Ｋ（ｋ） Ｘ^（ｋ － ｎ）］Ｐ（ｋ － １） ／ λ １

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１１）

　 　 式中， λ １ 为遗忘因子， λ １ ∈ （０， １） 。

由式 （１１） 得到的估计值 θ^ （ ｋ）， 即可得到

矩阵 Ｇ 中的元素 ｇ０， ｇ１， …， ｇｎ－１ 和 ｆ（ｋ ＋ ｎ） 。
由此得到 ｋ 时刻 ｎ 步估计值：
ｙ（ｋ ＋ ｎ ／ ｋ） ＝ Ｘ^（ｋ） θ^（ｋ）
式中， Ｘ^（ｋ） ＝ ［Δｕ（ｋ）， Δｕ（ｋ ＋ １）， …，

Δｕ（ｋ ＋ ｎ － １）， １］ 。
（３） 预测向量 ｆ 的求取

根据 ＧＰＣ 与 ＤＭＣ 控制规律的等价性， ＧＰＣ 中

的 ｆ 向量与 ＤＭＣ 中的 Ｙ０ 向量相等， ＤＭＣ 的误差校

正表达式为：
ｙ０（ｋ ＋ ｉ） ＝ ｙ（ｋ ＋ ｉ ＋ １） ＋ ｈｉ ＋１ｅ（ｋ ＋ １）

ｙ０（ｋ ＋ ｐ） ＝ ｙ（ｋ ＋ ｐ） ＋ ｈｐｅ（ｋ ＋ １）{ （１２）

由式 （１２） 得到下一时刻的 Ｙ０ 向量为

Ｙ０ ＝

ｙ０（ｋ ＋ １）

ｙ０（ｋ ＋ ２）

　 　 ︙
ｙ０（ｋ ＋ ｐ － １）

ｙ０（ｋ ＋ ｐ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＝

ｙ^（ｋ ＋ ２ ／ ｋ）

ｙ^（ｋ ＋ ３ ／ ｋ）
　 　 ︙

ｙ^（ｋ ＋ ｐ ／ ｋ）

ｙ^（ｋ ＋ ｐ ／ ｋ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

＋

ｈ２

ｈ３

︙
ｈｐ

ｈｐ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

ｅ（ｋ ＋ １） （１３）

式中： ｐ ———模型时域长度 （ ｐ ≥ ｎ ）；
ｈ２， ｈ３， …， ｈｐ ———误 差 校 正 系 数， 取

ｈ２， ｈ３， …， ｈｐ 为 １；

５５
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ｅ（ｋ ＋ １） ———预测误差， ｅ（ｋ ＋ １） ＝ ｙ（ｋ ＋ １）
－ ｙ（ｋ ＋ １ ／ ｋ） 。

因 ｆ 与 Ｙ０ 等价， 由式 （１３） 可得到下一时刻

的预测向量 ｆ

ｆ ＝

ｆ（ｋ ＋ １）
ｆ（ｋ ＋ ２）
　 　 ︙
ｆ（ｋ ＋ ｎ － １）
ｙ０（ｋ ＋ ｎ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

＝

ｙ^（ｋ ＋ ２ ／ ｋ）

ｙ^（ｋ ＋ ３ ／ ｋ）
　 　 ︙

ｙ^（ｋ ＋ ｎ ／ ｋ）

ｙ^（ｋ ＋ ｎ ＋ １ ／ ｋ）

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

＋

１
１
︙
１
１

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

ｅ（ｋ ＋ １） （１４）

由此就求得了 ｆ 向量。
由式 （１１）、 式 （１４） 计算得到 Ｇ 和 ｆ 后， 就

可采用式 （５） 计算控制量。 每一次计算， 都可得

到 ｋ 时刻及以后 ｎ 步的 ｎ 个控制序列。 为了及时地

利用反馈信息决定控制量， 每次计算完毕后， 仅

将控制序列中的第一个控制量作用于系统。

２ ４　 多自由度大承载稳定平台结构

地空导弹行进间稳定发射平台结构如图 ５ 所

示。 图 ５ 中， １ 是车体安装面； ２ 是固定支座； ３
是外环， 用于实现平台绕纵轴转动； ４ 是纵摇电机

及减速器， 用于实现平台的俯仰控制； ５ 是内环，
用于实现平台绕横轴转动； ６ 是设备安装平台， 根

据使用要求用于安装所需设备； ７ 是横摇电机及减

速器， 用于实现发射平台的横滚控制； ８ 是惯测组

合， 用于测量运动载体的加速度和姿态角速率； ９
是方位回转电机及减速器， 用于实现发射平台的

方位转动； １０ 是锁紧机构， 用于车辆在行驶中平

台不需要调整时的锁紧固定。
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图 ５　 平台机械结构图

Ｆｉｇ ５　 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｒａｗｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ｌａｕｎｃｈ ｐｌａｔｆｏｒｍ

　 　 平台能实现纵摇、 横摇和方位旋转多个自由

度运动。 其工作原理是： 纵摇运动过程是纵摇电

机 ４ 带动其减速器运转， 再带动内环 ５ 围绕其安装

于外环的转轴转动； 横摇运动过程是横摇电机 ７ 带

动其减速器运转， 再带动安装于固定支座 ２ 的转轴

转动； 方位运动过程是方位电机 ９ 带动其减速器运

转， 再带动方位回转齿圈转动， 从而带动安装设

备的方位回转运动。

２ ５　 软件

软件主要实现人机界面、 导航计算及伺服

控制［５］。
人机界面主要实现原始数据输入、 导航控制、

平台伺服控制。
导航计算主要实现实时采集各种传感器的数

据、 初始对准计算、 利用 ＩＭＵ 进行导航计算、 零

速修正、 记录与保存数据。
伺服控制主要实现接收控制计算机的控制信

息和控制计算机提供的平台姿态信息， 实现平台

横滚角、 俯仰角、 方位角的伺服控制。
软件采用模块化设计。 软件开发平台使用

Ｖｉｓｕａｌ Ｃ＋＋ ６ ０， 数据库使用 Ａｃｃｅｓｓ 数据库， 矩阵

６５
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运算使用自编的 Ｃ＋＋矩阵运算类。
软件分为以下几个模块： 人机界面模块、 系

统设置模块、 基本参数输入模块、 数据存储 ／读取

模块、 硬件通信模块、 矩阵运算模块、 ＩＭＵ 导航

计算模块、 零速修正模块、 初始调平和自主寻北

模块及伺服控制模块。 软件总体结构如图 ６ 所示。
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图 ６　 软件总体结构图

Ｆｉｇ ６　 Ｔｈｅ ｏｖｅｒａｌｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｒａｗｉｎｇ ｏｆ ｓｏｆｔｗａｒｅ

３　 结束语

地空导弹行进间稳定发射平台是行进间发射

技术的重要组成部分， 适用于导弹发射车行进中

发射导弹、 雷达车行进中搜索目标等领域， 在军

事领域中具有广阔的应用前景。
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