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摘　要：组合导航系统是提高导航系统性能价格比的有效途径，随着信息融合技术的发展，联邦
滤波理论由于可以灵活地设计出精度最优或容错能力最强的组合导航系统，已受到导航界的高
度重视，在研究分析联邦卡尔曼滤波器的算法和结构特点的基础上，提出一种适用于ＧＰＳ／ＩＮＳ／
ＴＡＮ组合导航系统工程应用的联邦卡尔曼滤波方案，该方案采用无复位结构既保证了容错能
力，又兼顾到了导航精度和运算速度，并对组合导航系统的各分系统、子滤波器及主滤波器进行
了数学建模、仿真研究和分析，结果表明：在确保整个组合系统可靠性的前提下，导航精度有了
明显提高。
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导航系统种类繁多，各有优缺点。 惯性导航系统（ＩＮＳ）包括平台式惯导和捷联式惯导两大类，其中捷联
惯导系统具有自主性强、体积小、成本低、易维护的优点，是组合导航系统的首选组成部分，但导航误差随时
间累积，必须不断进行误差修正；ＧＰＳ导航系统定位精度稳定，但也只能作为辅助导航设备［１］ ；地形辅助导航
ＴＡＮ（Ｔｅｒｒａｉｎ Ａｉｄｅｄ Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ）只唯一增加大容量存储器而导航精度却能提高近一个数量级，达到十几米的
定位精度，且完全自主，但只能使用于 １ ５００ ｍ以下的低空和粗糙度大的地形［２］ 。 现代武器（战术飞机和导
弹）的典型工作条件通常是从３００ ｍ高度进入任务地段，对定位精度的要求通常是５０ ｍ以内，且要求具有很
高的自主性和可靠性，单一的导航系统无法满足实际要求，因此，组合导航系统已成为当前主要的实现方案。
本文所研究的 ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＴＡＮ组合导航系统综合了上述各分系统的优点，精度高、容错性好、自主性强、

成本低、易维护，可作为新一代精确打击武器的首选导航系统方案［３］ 。

１　组合导航系统的联邦滤波理论

1．1　卡尔曼滤波理论
被称作最优估计理论的卡尔曼滤波实质上是一套数字递推算法，每个递推周期包含被估计量的时间更

新和量测更新两个过程，滤波的目的是要估计出所有被处理信号。 卡尔曼滤波具有 ２个计算回路：增益计算
回路和滤波计算回路。 增益计算回路是独立计算回路；滤波计算回路要依赖于增益计算回路。
1．2　联邦卡尔曼滤波器的结构与性能分析

不同使用目的的导航设备，如 ＩＮＳ、ＧＰＳ等是非相似导航子系统，同时使用时可提供某一导航参数的冗
余测量，在保证惯性导航可靠性的前提下，将惯导作为参考子系统，与其余子系统两两组成子滤波器，各子滤
波器的卡尔曼滤波独立并行运行，各滤波结果具有不同的精度，只代表整个导航系统的局部即该导航子系统
的最优，为了获得导航系统整体上的最优估计，必须将这些局部最优估计进行再处理，融合成整体上的最优
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估计，该融合算法在主滤波器中完成，即联邦卡尔曼滤波器［４］ 。 设计联邦滤波器时信息分配系数至关重要，
遵守信息守恒原则的前提下不同的信息分配方案可设计出性能（容错性、最优性、计算量等）不同的联邦滤
波器。 常用的滤波结构有：“零化式”重置结构（ＺＲ）、有重置结构（ＲＳ）、无复位结构（ＮＲ）、融合－复位结构
（ＦＲ）等。 其中，ＮＲ结构运算速度和容错能力较好，缺点是精度较低。 考虑到武器系统导航系统可靠性是第
一因素，兼顾到实际应用中的条件限制，本文的 ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＴＡＮ组合导航系统滤波方案采用 ＮＲ结构。

２　ＧＰＳ／ＩＮＳ／ＴＡＮ组合导航系统的联邦滤波器设计
2．1　系统框图
　　ＧＰＳ子系统量测信息与惯导系统组成局部滤波器１；ＴＡＮ
子系统量测信息与惯导系统组成局部滤波器 ２；主滤波器的
输出是所有子系统与惯导系统的量测所确定的全局最优估

计
［５］ 。 考虑到两个子系统的导航精度都较高，武器在低空、

复杂地形上空飞行时，各分系统容易出现故障［６］ ，为确保组
合系统具有高容错性能，联邦滤波器采用无复位结构，信息融
合方案见图 １。
图中 X^１ ，P１ 为子滤波器 １ 的状态变量和状态协方差阵；

图 １　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＴＡＮ组合导航系统最优估计融合
Ｆｉｇ畅１　Ｔｈｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｕｓｉｏｎ ｏｆ ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＴＡＮ

ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍｓ
X^２ ，P２ 为子滤波器 ２的状态变量和状态协方差阵；X^g，Pg 为主滤波器状态变量和主滤波器状态协方差阵。
把 ＧＰＳ和 ＴＡＮ量测噪声设为白噪声。
2．2　ＧＰＳ／ＩＮＳ／ＴＡＮ系统数学模型

采用递推卡尔曼滤波，状态参数设置为惯导系统的误差，包括导航信息误差和惯性器件误差［７］ 。 惯导
系统采用捷联惯导，导航坐标系取为当地地理坐标系，其 X、Y、Z轴分别指向东、北、天。
２．２．１　主滤波器系统方程

主滤波器的状态向量选取为：
　X＝［矱E　矱N　矱U　δλ　δL　δh　δVE　δVN　δVU　εbx　εby　εbc　ε rx　ε ry　ε rz　磹x　磹y　磹z］

Ｔ （１）
式中：E、N、U分别表示东、北、天方向；矱E、矱N、矱U 为数学平台误差角；δVE、δVN、δVU为速度误差；δλ、δL、δh为
位置误差；εbx、εby、εbc为陀螺随机常数漂移；ε rx　ε ry　ε rz为陀螺一阶马尔可夫漂移；磹x、磹y、磹z 为加速度计

一阶马尔可夫漂移。
系统状态方程为：

X
∧
（ t） ＝F（t）X（ t） ＋G（ t）W（ t） （２）

式中：W（ t）为系统噪声；F（ t）为状态转换矩阵；G（ t）为噪声驱动矩阵，其值分别为：

G（ t） ＝

Cn
b O３ ×３ O９ ×３

O９ ×３ O３ ×３ O９ ×３

O３ ×３ I３ ×３ O９ ×３

O３ ×３ O３ ×３ I３ ×３

，F（ t） ＝
FN　FS

O　FM

Cn
b 为姿态阵，Cn

b、 FN、FS、FM 矩阵的选取参见文献［１］。
系统量测方程为：

Z（ t） ＝H（ t）X（ t） ＋V（t） （３）
式中：H（ t）为观测矩阵；V（ t）为量测噪声。

２个子滤波器量测方程的组合：Z（ t） ＝
ZGI

ZT
。

２．２．２　子滤波器 １系统方程
子滤波器 １选取与主滤波器相同的状态方程和状态向量，ＩＮＳ／ＧＰＳ子滤波器采用速度、位置组合方式，

观测量为 ３个方向的位置误差和 ３ 个方向的速度误差 ６个分量为：
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ZGI ＝

（λI －λG）RNｃｏｓL
（LI －LG）RM

hI －hG
VIE －VGE

VIN －VGN

VIU －VGU

＝

RNｃｏｓLδλ＋VN

RMδL＋VM

δh
δVE

δVN

δVU

＝HGIX＋VGI （４）

式中：HGI ＝
O３ ×３ ｄｉａｇ［RNｃｏｓL　RM　１］ O３ ×３ O３ ×９

O３ ×３ O３ ×３ I３ ×３ O３ ×９
；VGI为子滤波器噪声；L 为量测点的纬度；RM 为量

测点沿北方向的曲率半径，RM ＝Re（１ －２f ＋３fｓｉｎ２L），f＝１／２８９畅２５７；RN 为量测点沿东西方向的曲率半径，RN

＝Re（１ －２fｓｉｎ２L）；Re ＝６ ３７８ １３７ ｍ。
２．２．３　子滤波器 ２系统方程

地形辅助系统算法采用桑地亚算法（ＳＩＴＡＮ），状态向量选取为：
XT ＝［δλ　δL　δh　δVE　δVN］

Ｔ

状态方程为：
XT ＝FXT ＋W （５）

式中，F（ t） ＝
O３ ×３　I２ ×２

O３ ×３　O３ ×２

。

ＩＮＳ／ＴＡＮ子滤波器观测量为惯导系统和数字地图信息估算的相对高度 h^r和无线电高度表测量的相对
高度珘hr 之差［３］ ，即：

ZT ＝^hr －珘hr ＝［ －hλ－hL　１］［δλ　δL　δh］ Ｔ
K ＋γ＝HTXT ＋γ （６）

式中：HT ＝［ －hλ－hL　１　０　０］，hλ、hL为地形在 X、Y方向上的斜率；γ＝－γm －γr －γl为量测噪声由数字

地图制作噪声γm、地形线性化噪声γl、无线电高度表噪声γr组成，γm、γl、γr均为白噪声。
2．3　主滤波器数据融合算法

在滤波器设计中，各子滤波器的估计互不相关，全局最优状态估计为局部估计的线性组合［８］ ，即：
Xg ＝ω１X１ ＋ω２X２ （７）

式中：ω１ 和ω２是待定的系数矩阵；X１ 、X２是两个子滤波器的最优无偏估计。 选择ω１、ω２，使 Xg 为最小方差

估计，可得：
（I－ω１ －ω２）E（X） ＋ω１E（X－X１ ） ＋ω２E（X－X２） ＝０

因为 X１ 和 X２ 无偏，有：
（I－ω１ －ω２） ＝０ 或ω１ ＝I－ω２ （８）

可知：
Pg ＝E［（X－Xg）（X－Xg）

Ｔ］ ＝E［（I－ω２）（X－X１ ） ＋ω２（X－X２ ）］ ＝
P１１ －ω２（P１１ －P１２ ）

Ｔ －（P１１ －P１２ ）ω
Ｔ
２ ＋２ω２（P１１ －P１２ －P２１ －P２２ ）ω

Ｔ
２ （９）

式中：P１１为 x^１ 的误差方差阵；P２２为 x^２的误差方差阵；P１２ 、P２１为 x^１ 与 x^２估计的协方差阵。
要使全局估计 x^g为最小方差估计，则要求 Pg 最小。 由式（９）可知，即要求选择系数矩阵ω２，使得 ｔｒPg

最小，即：

　　
ｄｔｒPg

ｄω２
＝ ｄ
ｄω２

ｔｒ［P１１ －ω２（P１１ －P１２ ）
Ｔ －（P１１ －P１２ ）ω

Ｔ
２ ＋２ω２（P１１ －P１２ －P２１ －P２２ ）ω

Ｔ
２ ］ ＝

－２P１１（I－ω２） ＋２（P１２ －P１２ω２ ＋ω２P２２ －ω２P２１ ） ＝０ （１０）
式中符号“ ｔｒPg”表示 Pg的迹，则：

（P１１ －P１２ ＋P２２ －P２１ ）ω２ －（P１１ －P１２ ） ＝０
可得：

ω２ ＝（P１１ －P１２ ）（P１１ －P１２ ＋P２２ －P２１ ）
－１ （１１）

把式（１０）代入式（９）可得：
Pg ＝P１１ －（P１１ －P１２ ）（P１１ －P１２ ＋P２２ －P２１ ）

－１（P１１ －P１２ ）
Ｔ
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考虑：
E［（X１ －X２ ）（X１ －X２ ）

Ｔ］ ＝P１１ －P１２ ＋P２２ －P２１≥０
因而可得出：

Pg≤P１１ （１２）
同理可知：

Pg≤P２２

由此可知，全局最优估计的误差要小于局部估计的误差，全局估计要优于每一个局部估计。
因为 X１ 、X２ 不相关，故：P１１ ＝P２２ ＝０。
全局最优估计可表示为：

Xg ＝Pg（P －１
１１ X１ ＋P －１

１２ X２ ） （１３） Pg（P －１
１１ ＋P －１

１２ ）
－１ （１４）

３　仿真分析

3．1　仿真条件［9］

设子滤波器 １ 的更新频率为 １ Ｈｚ，子滤波器 ２的更新频率为 ２ Ｈｚ，主滤波器的更新频率为 ０．５ Ｈｚ，惯导
系统的更新频率为 ２０ Ｈｚ。 设飞机在定高平面内沿预定的 ３ 个目标点（按顺序）以 ４０ ｍ／ｓ 的速度飞行；（北
纬，东经）分别为（３４°，１００°）、（３４．０２５ ３３５°， １００．０３４ １６６°）、 （３４．０３５ ３３５°，１００．１１３ ８８５°）。 地面数据连终
端（ＧＤＴ）位置设定为（３３．９７０ ７３°，９９．９５５ ８１５°），亦即为东－北－天坐标系的原点位置。 飞行过程无风场
干扰。
3．2　初始化数据

假设初始速度误差 ０．６ ｍ／ｓ；初始水平位置误差 １０″，高度误差 ５０ ｍ。 误差源参数为：陀螺随机常数漂移
εbi ＝０畅１°／ｈ （ i＝x，y，z ）；陀螺的一阶马尔柯夫漂移 ε ri ＝０畅１°／ｈ （ i＝x，y，z ），相关时间τr ＝３００ ｓ （采用激光
陀螺）。 加速度计偏置误差磹i ＝０畅００５ ｇ（ i ＝x，y，z） ；ＧＰＳ 误差用相关时间很短、均方差很小的一阶马氏过
程表示，取其均方差为 RLG（０） ＝RλG（０） ＝０畅０１５′；RhG（０） ＝２０ ｍ，相关时间取τLG ＝τλG ＝τhG ＝１ ｓ ； ＧＰＳ接
收机初始位置误差（经度、纬度、高度）分别为 １０″、１０″、 ３０ ｍ；数字地图制作误差 ５ ｍ ，地形线性化误差 ８ ｍ，
无线电高度表误差 ５ ｍ，气压高度表量测误差 ３０ ｍ（相关时间 １００ ｓ） ［１０］ 。
分别对两个局部滤波器和主滤波器的输出结果进行仿真。 图 ２、图 ３ 分别是 ２ 个子系统对北方向的位

置估计误差及与主滤波估计误差对比。 ｄａｔａ１、ｄａｔａ２分别是子滤波器 １、２估计误差曲线，ｄａｔａ３是主滤波器最
优融合估计误差曲线。

图 ２　子滤波器 １与主滤波器估计误差比较
Ｆｉｇ畅２　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ Ｅｒｒｏｒｓ １

图 ３　子滤波器 ２与主滤波器估计误差比较
Ｆｉｇ畅３　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ Ｅｒｒｏｒｓ ２

3．3　仿真结果分析
从以上误差曲线可以看出，主滤波器在位置上的估计误差峰值约为 １０ ｍ，子滤波器 １ 位置的估计误差

峰值约为 ４０ ｍ，子滤波器 ２ 位置估计误差峰值约为 １５ ｍ，经过全局滤波，导航精度有一定的提高，但各子滤
波器的精度改善不十分显著，这是因为系统采用了无复位的联邦滤波结构，没有反馈重置带来的相互影响，
提供了最高的容错性能，但由于没有全局最优估计的修正，各局部滤波器的精度较低，但仍比任一个子系统
的精度高。
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４　结　论

本文所研究的 ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＴＡＮ组合导航系统，采用无复位结构的联邦卡尔曼滤波方法，具有自主性强、容
错性能好、精度高、成本低、易维护的优点，非常适用于精确打击武器低空飞行时的导航。
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