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摘　 要:针对 SINS / GPS / DVS 全源组合导航系统在非理想状态下的容错性差,无法实现多源组合导航系统最优化的问题,建立

基于卡尔曼滤波器的导航子系统局部滤波器和基于联邦滤波器的全源导航系统全局滤波器,设计了一种全源容错组合导航系

统。 通过仿真验证,该全源导航系统能够在子系统出现故障的情况下实现高精度导航,满足临界空间飞行器对导航系统精度和

可靠性的要求。
关键词:

 

全源导航;卡尔曼滤波;联邦滤波;容错系统;组合导航

中图分类号:
 

TP29　 　 　 文献标识码:
 

A　 　 国家标准学科分类代码:
 

510. 8060

Design
 

of
 

fault-tolerant
 

integrated
 

navigation
 

system
 

based
 

on
 

federated
 

Kalman
 

filter

Cui
 

Zhanbo1,2 　 Jing
 

Bo1 　 Jiao
 

Xiaoxuan1 　 Yao
 

wenying2 　 Zhou
 

Yankai2

(1College
 

of
 

Aeronautics
 

Engineering,
 

Air
 

Force
 

Engineering
 

University,
 

Xi’an
 

710038,
 

China;
 

2.
 

Shijiazhuang
 

HaiShan
 

Industrial
 

Development
 

Corporation,
 

Technical
 

Center,
 

Shijiazhuang
 

050208,
 

China)

Abstract:
 

In
 

view
 

of
 

the
 

poor
 

fault
 

tolerance
 

of
 

the
 

SINS / GPS / DVS
 

full-source
 

integrated
 

navigation
 

system
 

under
 

non-ideal
 

conditions,
 

and
 

the
 

inability
 

to
 

optimize
 

the
 

multi-source
 

integrated
 

navigation
 

system,
 

a
 

Kalman
 

filter-based
 

local
 

filter
 

for
 

the
 

navigation
 

subsystem
 

and
 

a
 

federation
 

are
 

established.
 

The
 

global
 

filter
 

of
 

the
 

all-source
 

navigation
 

system
 

of
 

the
 

filter
 

has
 

designed
 

an
 

all-source
 

fault-tolerant
 

integrated
 

navigation
 

system.
 

The
 

simulation
 

verification
 

shows
 

that
 

the
 

all-source
 

navigation
 

system
 

can
 

achieve
 

high-precision
 

navigation
 

in
 

the
 

case
 

of
 

subsystem
 

failures,
 

and
 

meet
 

the
 

requirements
 

of
 

critical
 

space
 

aircraft
 

for
 

the
 

accuracy
 

and
 

reliability
 

of
 

the
 

navigation
 

system.
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0　 引　 言

　 　 惯性导航系统(INS)以高度的自主性和隐秘性等特

点[1] ,在现代军事中得到广泛的应用。 惯导系统利用惯

性测量元件(陀螺、加速度计) [2] 测量飞机相对惯性空间

的角运动参数和线运动参数,在给定运动初始条件下,经
导航解算、修正、判断,通过数据传输总线和相应的数字

接口向飞行员和综合航电的其它分系统提供载机的加速

度、速度、位置、航向、姿态、过载、飞行角和惯性气压高度

等信息。 为提高系统的定位精度,惯导系统可与 GNSS

双体制接收机组合进行组合导航。 即惯导系统具有自主

式全姿态导航功能,又能利用卫星定位系统或通信、导
航、识别分系统( CNI) 进行组合导航。 由于存在随时间

累积的导航误差,INS 一般与 GPS 等导航方式相结合,形
成多源组合导航系统[3] 。 而多源组合导航系统如何提高

系统的导航能力的最优化[4] ,同时增加系统的容错能

力[5] 成为多源系统导航关注的热点。 联邦滤波算法具有

结构多样、容错能力强等特点被广泛应用,但是,联邦滤

波器[6] 需要获取当前时刻的准确的系统模型和噪声统计

特性[7] ,很难直接满足实际使用要求。 卡尔曼滤波[7] 的

优点是数据存储量很小,可以通过递推方式实现数据更
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新,得到人们的广泛研究。
本文首先介绍了传统的卡尔曼滤波的原理[8] ,给出

某型捷联惯导系统卡尔曼滤波的基本方程,分步对卡尔

曼滤波的算法步骤进行详细介绍[9] ;然后对联邦滤波的

几种常见的结构以及算法原理进行介绍[10] 。 最终本文

的局部滤波器采用卡尔曼滤波,全局滤波器采用联邦滤

波[11-12] 。 然后根据选取的典型导航系统对全源导航系统

结构进行设计,接着进行系统方程和量测方程的建立,实
现精确误差补偿的前提条件是对惯性器件(陀螺、加速度

计) [13] 进行精确的参数标定,参数标定技术是捷联式惯

性导航系统的关键技术之一[14] 。 该系统标定方案以克

服捷联惯性导航系统常规标定方法的缺陷,以及在现有

的实验条件下提高系统标定精度为目标,最后对全源导

航系统算法进行设计并完成仿真分析。

1　 卡尔曼滤波算法研究

　 　
1. 1　 卡尔曼滤波原理

　 　 在控制工程领域,卡尔曼滤波[15] 可总结为递推的线

性最小方差估计方法。 其实质是寻找在最小均方误差下

Xk 的估计值 X̂k 。 卡尔曼滤波算法[16] 的优点是数据存储

量很小,可以用递推的方式计算 Xk ,便于进行实时处理。

某型捷联惯导系统的状态方程和量测方程设定

如下:
Xk = Φk,k-1Xk-1 + Γk,k-1Wk-1

Zk = HkXk + Vk (1)
式中: Xk 为 k 时刻的系统状态向量; Φk,k-1 为 k-1 时刻到

k 时刻的状态转移矩阵; Zk 为 k 时刻的测量值; Hk 为 k
时刻量测系统的量测矩阵; Wk 为 k 时刻过程白噪声;Vk

为 k 时刻量测白噪声。
对系统方程进一步预测:

X̂k / k -1 = Φk,k-1·X̂k-1 (2)
状态估计:

X̂k =X̂k / k -1 + Kk(Zk - Hk X̂k / k -1) (3)
滤波增益矩阵:
Kk = Pk / k -1H

T
k(HkPk / k -1H

T
k + Rk)

-1 (4)
一步预测误差方差阵:

Pk / k-1 =E[X
~

k / k-1 X
~ T

k / k-1] =Φk,k-1Pk-1Φ
T
k,k-1 +Qk-1 (5)

估计误差方差阵:
Pk = (I - KkHk)Pk / k -1(I - KkHk)

T + KkRkK
T
k (6)

由式(2) ~ (6)可以看出,只要给定初值 X0 和 P0,根
据 k 时刻的量测值 Zk ,就可以递推计算得 k 时刻的状态

估计 X̂k(k = 1,2,…,n) ,利用卡尔曼滤波算法进行某型

捷联惯导系统建模设计的计算流程如图 1 所示。

图 1　 某型捷联惯导系统建模设计的计算流程

Fig. 1　 Calculation
 

flow
 

chart
 

for
 

modeling
 

and
 

design
 

of
 

a
 

strapdown
 

inertial
 

navigation
 

system

1. 2　 某型捷联惯导系统卡尔曼滤波步骤

　 　 由卡尔曼滤波算法[17] 以及图 1 可以得到某型捷联

惯导系统卡尔曼滤波递推算法的实施步骤。
1)

 

计算状态转移矩阵 Φk,k-1;
2)计算系统噪声的协方差矩阵 Qk-1;

3)利用方程(2) 计算状态向量估计值的传递,即由

Φk,k -1 和上次递推的 X̂k-1 计算一步状态预测 X̂k / k -1;
4)利用方程(5) 计算估计均方误差矩阵的传递,即

由 Φk,k -1、Qk-1 和上次递推的 Pk-1 可推导出新的均方误

差矩阵 Pk / k -1;



　 第 11 期 基于联邦卡尔曼滤波器的容错组合导航系统设计 ·145　　 ·

5)计算观测矩阵 Hk ;
6)根据已知条件推导出量测噪声的协方差阵 Rk ;
7)利用方程(4)计算某型捷联惯导系统卡尔曼滤波

增益矩阵 Kk ;
8)由最新的量测输入构建量测向量 Zk ;

9)利用方程(3)实现状态估计 X̂k 的更新;
利用方程

 

GOTOBUTTON
 

ZE(6)递推更新估计均方

误差矩阵 Pk 。
步骤 1) ~ 4)即为图

 

4 中的时间更新,步骤 5) ~ 10)
即为其中的量测更新,卡尔曼滤波算法[18] 可以方便的编

制成计算机程序,快速地进行仿真实验和工程实现工作。
另外,在实际应用中,由于各种原因,可能会出现量测 Zk

暂时无法输出的情况,此时的卡尔曼滤波,可以只根据式

(2)和(5)进行时间更新,并不引入量测信息进行量测更

新,这样可以保证组合导航系统在量测突然无法输出时

短时间内仍有较高的导航精度,等到量测 Zk 正常后在进

行标准卡尔曼滤波。

2　 某型捷联惯导系统联邦滤波算法

　 　 捷联式惯性导航系统(简称捷联式惯导) [19] ,与平台

式惯导的主要区别就是不再有实体的陀螺稳定平台,加
速度计和陀螺仪直接安装在载体上。 “平台” 这个概念

和功能还是要有的,只是由导航计算机来实现。 这时关

键问题是要将陀螺仪测量的绕机体坐标系的 3 个角速

度,通过计算机实时计算,形成由机体坐标系向类似实际

平台的“平台”坐标系转换,即解出姿态矩阵表示式。 以

这个数学上的平台为基础,再将机体坐标系各轴上的加

速度信号变换成沿“平台”坐标系备轴上的加速度信号,
这样才能进行导航参数解算。 同时,利用这个姿态矩阵,
还可求得载体的姿态和航向信号,使实体平台功能无一

缺少。
2. 1　 联邦滤波融合原理

　 　 联邦滤波器[20] 包含一个公共主系统以及多个子系

统,如图 2 ~ 4 所示,各个子系统与公共主系统通过卡尔

曼滤波器构成子组合导航系统,公共参考各子系统惯导

的输出。 —方面,各个子组合导航系统之间是相互独立

的,各子系统的输出只给各自的滤波器;另一方面,各个

子系统的输出与公共主系统的输出一起构成子组合导航

系统的量测,各子滤波器的局部估计值及其协方差阵送

入主滤波器,然后完成子组合导航系统的局部最优估计,
每个子组合导航系统完成估计后,进入全局滤波器,将所

有的子组合导航系统的结果主滤波器的估计值一起进行

融合,得到全局最优估计[21] 。 由主滤波器和子滤波器合

成的全局最优估计值及其相应的协方差阵被放大后再反

馈给子滤波器,来重置子滤波器的估计值。 联邦滤波有

很多种滤波结构,典型的结构如下。

图 2　 某型捷联惯导联邦滤波融合反馈结构

Fig. 2　 Federated
 

filter
 

fusion
 

feedback
 

structure
 

diagram
 

of
 

a
 

strapdown
 

inertial
 

navigation
 

system

图 3　 某型捷联惯导联邦滤波无重置结构

Fig. 3　 Structure
 

diagram
 

of
 

a
 

strapdown
 

inertial
 

navigation
 

system
 

without
 

reset
 

of
 

federated
 

filter

图 4　 某型捷联惯导联邦滤波部分融合反馈结构

Fig. 4　 Structure
 

diagram
 

of
 

partial
 

fusion
 

feedback
 

of
 

federated
 

filter
 

for
 

a
 

strapdown
 

inertial
 

navigation
 

system

2. 2　 融合反馈结构

　 　 如图 2 所示,融合反馈结构[22] 是最传统的联邦滤波

结构,在该结构中,所有的信息在子滤波器中平均分配

(即 βm = 0,β 1 = β 2 = … = β n = 1 / n ),当主滤波器完成全

局最优融合后,向各个子滤波器反馈最优融合结果 X̂g 和

Pg 。
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2. 3　 均值分配结构

　 　 如图 3 所示,在该结构中,所有的信息在子滤波器中

平均分配(即 βm = 0,β 1 = β 2 = … = β n = 1 / n ),各个子滤

波器独立工作,输出各自的局部最优估计结果进入主滤

波器,主滤波器完成全局最优估计,但是不反馈子滤波器

全局最优估计结果。
2. 4　 部分融合反馈结构

　 　 如图 4 所示,该结构多了一个信息保留系数 α i,α i 控

制子滤波器进入主滤波器中的信息量,主滤波器积累大

部分信息,子滤波器保留剩余信息。
2. 5　 联邦滤波结构

　 　 以上几种是常见的联邦滤波器结构,在融合反馈结

构和部分融合反馈结构中,子滤波器中均有信息反馈,当
出现故障时,故障会通过该途径传播,容错能力差,而无

重置结构中,各个子滤波器独立运行,适宜于故障判别,
采用系统级故障检测方法,可确定出故障子滤波器,而惯

导的可靠性由余度技术和元件级故障检测已得到保证,
所以可容易地确定出故障子系统。

对联邦滤波的算法进行推导,联邦滤波的计算有 4 个

过程,分别为信息分配、时间更新、量测更新和估计融合。
信息分配即按照信息分配原则将系统的过程信息分

配到各主滤波器和子滤波器之间,公式如下:
P i,k-1 = β -1

i Pk-1

Qi,k-1 = β -1
i Qk-1

X i,k-1 = Xk-1 (7)

其中, ∑
n

i = 0
β i = 1。

时间更新,公式如下:

X̂ i,k / k-1 = Φi,k / k -1X̂ i,k-1

P i,k / k-1 = Φi,k / k -1P i,k-1Φ
T
i,k / k -1 + Γi,k / k -1Qi,k-1Γ

T
i,k / k -1

(8)
量测更新:量测更新只在各个子滤波器独立进行,公

式如下:
K i,k = P i,k / k -1H

T
i,kR

-1
i,k

X̂ i,k =X̂ i,k / k -1 + K i,k Z i,k - H i,kX̂ i,k / k-1( )

P i,k = (I - K i,kH i,k)P i,k / k-1 (9)
估计融合:即将各个子滤波器的局部最优估计进行

最优融合,公式如下:

X̂g = Pg∑P -1
i,k X̂ i,k 　 　

　 　 Pg = (∑P -1
i,k)

-1 (10)

以上就是联邦滤波的计算过程,由于联邦滤波多源

信息融合的结构,因此特别适应全源导航系统的工作需

要,因此,本文将采用无重置结构的联邦滤波作为全源导

航系统信息融合的基本融合方法。

3　 全源导航系统设计

3. 1　 全源导航系统结构设计

　 　 选取的某型捷联惯导系统进行全源导航系统结构设

计,如图 5 所示。

图 5　 全源导航系统仿真结构

Fig. 5　 Simulation
 

structure
 

diagram
 

of
 

all
 

source
 

navigation
 

system

由图 5 可以看出,本文设计的某型军用飞机全源导

航系统以冗余捷联惯导作为公共参考系统,其它导航系

统则作为导航子系统。 在该系统中,冗余捷联惯导与各

个子导航系统两两组合构成局部滤波器,并采用故障检

测模块对各个局部滤波器输出的结果分别实时进行故障

检测。
3. 2　 全源导航系统算法设计

　 　 选取地理坐标系为导航坐标系,某型军用飞机全源

导航系统选取 X = [δφ E δφN δφU δvE δvN δvU δLδλ δh ε bx

ε by ε bz ▽bx ▽by ▽bz]
T 为状态变量, δφ E、δφN、δφU 为 IMU

平台失准角, δvE、δvN、δvU 为速度误差, δL、δλ、δh
 

为位置

误差, ε bx、ε by、ε bz 为陀螺的常值漂移, ▽bx、▽by、▽bz 为加

速度计的常值偏置。
假设某型捷联惯导组成的全源导航系统的状态方程

和量测方程为:
X·( t) = F( t)X( t) + G( t)W( t)
Z( t) = H( t)X( t) + V( t) (11)
状态转移矩阵为:

F( t) =

- (ω n
in ×) F1 F0 + F2 - Cn

b 03 ×3

( f n ×) Vn × F1 - [(2ω n
ie + ω n

en) ×] Vn × (2F0 + F2) 03 ×3 Cn
b

03 ×3 F3 F4 03 ×3 03 ×3

06 ×3 06 ×3 06 ×3 06 ×3 06 ×3

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

(12)
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F0 ~ F4 分别为:

F0 =
0 0 0

-ω iesinL 0 0
ω iecosL 0 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

,F1 =

0 - 1
RM+h

0

1
RN+h

0 0

tanL
RN+h

0 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(13)

F2 =

0 0
vN

(RM+h)2

0 0 -
vE

(RN+h)2

vEsec2L
RN+h

0 -
vEtanL

(RN+h)2

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

,F3 =

0
1

RM+h
0

secL
RN+h

0 0

0 0 1

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

(14)

F4 =

0 0 -
vN

(RM + h) 2

vE tanLsecL
RN + h

0 -
vEsecL

(RN + h) 2

0 0 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

(15)

G( t) 为系统噪声驱动矩阵:

G( t) =
- Cn

b 03 ×3

03 ×3 Cn
b

06 ×3 06 ×3

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(16)

W( t) 为系统噪声矩阵, W( t) = [wgx,wgy,wgz,wax,
way,waz]

T 。
全源导航系统的子导航系统可以提供姿态、速度、位

置信息,因此需要选取姿态误差、速度误差以及位置误差

作为量测量对全源导航系统进行修正,下面对量测方程

进行推导。
在本文设计的全源导航系统中由天文导航系统提供

高精度的载体姿态信息,天文导航的输出为:

Ĉs
i = Cb′

b C
b
i = (I - [Vϕ ×])Cb

i (17)
式中: Vϕ 为零均值的白噪声过程,是星敏感器输出的姿

态量测噪声。
而通过捷联惯导解算的数据可以计算出载体系相对

于惯性系的转换矩阵 Ĉb
i :

Ĉb
i =Ĉ

b
nĈ

n
eC

e
i = Cb

n(I + [ϕ ×])(I - [δP ×])Cn
eC

e
i

(18)

其中惯导解算所得的 Ĉb
n 和 Ĉn

e 的推导如下,根据捷

联惯导解算可得:

Ĉb
n = Cb

nC
n
n′ = Cb

n(I + [ϕ ×]) (19)

设惯导解算的含误差的位置为 λ̂、L̂、ĥ ,可知位置矩

阵为:

Ĉe
n =

-sinλ̂ -sinL̂cosλ̂ cosL̂cosλ̂

cosλ̂ -sinL̂sinλ̂ cosL̂sinλ̂

0 cosL̂ sinL̂

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

=
-sin(λ+δλ) -sin(L+δL)cos(λ+δλ) cos(L+δL)cos(λ+δλ)
cos(λ+δλ) -sin(L+δL)sin(λ+δλ) cos(L+δL)sin(λ+δλ)

0 cos(L+δL) sin(L+δL)

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(20)

将式 ( 20 ) 右 侧 展 开, 由 于 δλ、δL 近 似 为 0, 故

sinδλ ≈ δλ,sinδL≈ δL,cosδλ ≈1,cosδL≈1 忽略 δλ 和

δL 的二阶小量,可得:

Ĉe
n =

-sinλ-δλcosλ
cosλ-δλsinλ

0

é

ë

ê
ê
ê

-sinLcosλ-δLcosLcosλ+δλsinλsinL
-sinLsinλ-δLcosLsinλ-δλcosλsinL

cosL-δLsinL
cosLcosλ-δLsinLcosλ-δλsinλcosL
cosLsinλ-δLsinLsinλ+δλcosλcosL

sinL+δLcosL

ù

û

ú
ú
ú

(21)
结合式(20)和(21)可得:

Ĉe
n = Ce

n + Ce
n

0 - δλsinL δλcosL
δλsinL 0 δL
- δλcosL - δL 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
=

Ce
n + Ce

n[δP ×] = Ce
n(I + [δP ×])

(22)
于是与位置误差有关的矩阵:

δP =
- δL

δλcosL
δλsinL

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

=
- 1 0 0
0 cosL 0
0 sinL 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

δλ
δL
δh

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(23)

所以有:

Ĉn
e =Ĉe

n
T = (I + [δP ×]) TCe

n = (I - [δP ×])Cn
e

(24)
如果没有误差,星敏感器本体坐标系 s 系和载体系 b

系完全一致,由于误差的存在,定义 s 系相对于 b 系存在

小角度失准角 ϕm 。

Zdcm =Ĉb
i( Ĉ

s
i)

T = I + [ϕm ×] (25)
将式(17)和(18)代入式(25),展开并忽略二阶及更

高阶小量,可有:

Zdcm = Ĉb
i( Ĉ

s
i)

T =Cb
n(I+[ϕ×])(I-[δP×])·

Cn
eC

e
iC

i
b( I+[Vϕ×])≈I+(Cb

nϕ-Cb
nδP+Vϕ) × (26)

根据位置转换矩阵和数学矢量关系容易验证

Cb
n[ϕ ×]Cn

b = [(Cb
nϕ) ×]

Cb
n[δP ×]Cn

b = [(Cb
nδP) ×]

(27)
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　 　 式(27)代入(26)可得

Zdcm = I + [(Cb
nϕ - Cb

nδP + Vϕ) ×] (28)
对比(25)和(28)可得

ϕm = Cb
nϕ - Cb

nδP + Vϕ (29)
将 ϕm 作为量测量,可推导出:
Zϕ = HϕX + Vϕ (30)
其中:
Hϕ = [Cb

n 　 03×3 　 - Cb
nCδP 　 03×3 　 03×3] (31)

CδP =
- 1 0 0
0 cosL 0
0 sinL 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(32)

Zϕ = 1
2

Zdcm(3,2) - Zdcm(2,3)
Zdcm(1,3) - Zdcm(3,1)
Zdcm(2,1) - Zdcm(1,2)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(33)

在全源导航系统中由卫星导航以及地形辅助导航提

供速度和位置信息,因此,可以将 SINS 输出的载体速度

和位置与卫星导航系统、地形辅助导航输出的速度、和位

置对应相减作为全源导航的量测 ZVP ,即:
ZVP =[vEI-vE 　 vNI-vN 　 vUI-vU 　 LI-L　 λI-λ　 hI-h]T

(34)
可以列写出全源导航的速度、位置误差量测方程:

ZVP =

δvE
δvN
δvU
δL
δλ
δh

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

=

1 0 0 01 ×12

0 1 0 01 ×12

0 0 1 01 ×12

1 0 0 01 ×12

0 1 0 01 ×12

0 0 1 01 ×12

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

X + VVP (35)

以上就是本文对某型军用飞机全源导航系统的

设计。
3. 3　 状态变量的选取和系统方程的建立

　 　 1)选择惯导系统的状态向量为:
XINS = δL δλ δh δvE δvN δvU φE φN φU[

εbx εby εbz εrx εry εrz ▽x ▽y ▽z
δKgx δKgy δKgz δKax δKay δKaz ] (36)

状态向量共有 24 维,其中, δL、δλ、δh 为纬度、经度、
高度误差; δvE、δvN、δvU 为东北天速度误差; φ E、φN、φU

姿态误差量; ε bx、ε by、ε bz 为陀螺随机常值漂移; ε rx、ε ry、
ε rz 为陀螺的相关漂移; ▽x、▽y、▽z 为加速度计常值漂

移; δKgx、δKgy、δKgz 为陀螺刻度误差; δKax、δKay、δKaz 为

加速度计刻度误差。
捷联惯导状态方程为:
X· INS = FINSXINS + GINSwINS (37)
系统噪声为:

wINS = wgx wgy wgz wrx wry wrz wax way waz[ ]

(38)

式中: wgx、wgy、wgz 为陀螺白噪声; wrx,wry,wrz 为不相关漂

移噪声; wax,way . waz 加速度计白噪声。
2)GPS 系统,GPS 接收机的状态为:
XGPS = δLSA δλ SA δhSA δvESA δvNSA δvUSA[ ]

(39)
可得 GPS 子系统的状态方程为:
X·GPS = FGPSXGPS + wGPS (40)
3)多普勒测速仪,设定多普勒雷达的测速误差为

状态:
XDVS = [δvdx δvdy δvdz δKdx δKdy δKdz] T (41)

式中: δKdi( i = x,y,z) ,为随机常数, δvdi( i = x,y,z) 为由

地形变化引起的测速误差。 由于地形变化很少有突变,
所以可用一阶马尔科夫过程近似描述它。 因此,状态方

程为:
X·DVS = FDVSXDVS + GDVSwDVS (42)

式中:

FDVS = diag[ - 1
τ dx

- 1
τ dy

- 1
τ dz

0 0 0] (43)

wDVS = wdx wdy wdz[ ] (44)

GDVS =
I3 ×3

03 ×3

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(45)

3. 4　 量测方程的建立

　 　 将某型捷联惯导系统作为集中滤波的量测量。 这样

做的目的是充分利用高精度导航子系统的信息来校正捷

联惯导系统,同时又使捷联惯导对精度低的子系统作标

定和校正,为一旦捷联惯导失效而能使用其余导航系统

时的应急导航方案做准备。
1)惯导与 GPS 形成的量测量。 将 GPS 导航仪输出

的位置和速度信息与惯导的相应输出信息相减得量测方

程为:

ZGPS =

LINS - LGPS

λ INS - λ GPS

hINS - hGPS

vEINS - vEGPS
vNINS - vNGPS
vUINS - vUGPS

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

=

δL - δLSA + V1

δλ - δλ SA + V2

δh - δhSA + V3

δvE - δvESA + V4

δvN - δvNSA + V5

δvU - δvUSA + V6

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(46)

即:

ZGPS = H1 HGPS[ ]
XINS

XGPS

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
+ VGPS (47)

式中:
H1 = I6 ×6 06 ×18[ ] (48)
HGPS = [ - I6 ×6] (49)
2)惯导与多普雷雷达测速仪( DVS)形成的量测量。

四波束多普勒雷达可测得地速在机体坐标系内的分
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量[23] ,要使其输出的速度与惯导的速度形成量测量[24] ,
必须将 DVS 的输出速度变换到导航坐标系中(此处导航

坐标系取地理坐标系)。 假设变换中所用的姿态矩阵 Cn′
b

由惯导提供,则量测方程为:

ZDVS = [H2 HDVS]
XINS

XDVS

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
+ VDVS (50)

式中:

H2 = 03×3 I3×3

0 vU - vN

- vU 0 vE

vN - vE 0
03×3

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(51)

HDVS = -Cn
b

-Cn
b(1,1)vx -Cn

b(1,2)vy -Cn
b(1,3)vz

-Cn
b(2,1)vx -Cn

b(2,2)vy -Cn
b(2,3)vz

-Cn
b(3,1)vx -Cn

b(3,2)vy -Cn
b(3,3)vz

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

(52)

4　 仿真分析

4. 1　 轨迹设计

　 　 捷联惯性系统由于取消了复杂的平台框架结构及控

制回路,系统构成简单,可靠性高;通过与卫星和 DVS 组

合卡尔曼滤波器反馈修正,能够得到较高精度的导航信

息;本文建立基于卡尔曼滤波器的导航子系统局部滤波

器和基于联邦滤波器的全源导航系统全局滤波器,设计

了一种全源容错组合导航系统。 从初始位置( 34°
 

W,
108°E,1000

 

m),以初始速度 100
 

m / s 北偏东 30°匀速平

飞 100
 

s,然后以 1
 

m / s2 加速平飞 100
 

s,再匀速平飞

1
 

000
 

s。 图 6 所示为
 

轨迹三维图。
4. 2　 仿真结果及分析

　 　 1)扩展接收机自主完好性检测(ERAIM)
文献[25]针对 GNSS,将卡尔曼滤波器的动力学模

型引入接收机自主完好性检测(RAIM)法中,表明该方法

比单独 RAIM 法具有更好的效果。 本文将该思想应用于

惯性辅助卫星导航系统的完好性检测中,给出了一种

ERAIM 方法,在最小二乘模型中综合测量模型与卡尔曼

滤波器的状态预测动力学模型。
2)参数设置及说明

本文共通过对某型某型捷联惯导系统的各项仿真参

数进行设置(表 1),假设变换中通过改变运行期间 GPS
子系统、DVS 子系统的运行变量进行故障注入(表 2),形
成的量测量,精确地表达出故障对系统功能的影响程度,
实现对捷联惯导系统系统多故障情况的模拟,而不是单

一的假设系统的部件只有故障和正常两种状态。 表 2 的

故障状态变量在 2
 

h 内( 0 ~ 1
 

200
 

s) 依次加入,通过

图 6　 轨迹设计三维、速度、位置示意图

Fig. 6　 Three
 

dimensional
 

velocity
 

and
 

position
 

diagram
 

of
 

trajectory
 

design

　 　 　

图 7(a)分别对 SINS / GPS 组合导航和 SINS / DPL 组合导

航 ERAIM 法的残差 χ 2 检测量进行对比分析,要求全源

组合导航的位置误差在 ± 10
 

m 范围内, 速度误差在

±0. 5
 

m / s,姿态误差控制在±60"范围内说明系统有效。
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表 1　 仿真参数设置

Table
 

1　 Simulation
 

parameter
 

setting
仿真参数 指　 标 仿真参数 指　 标

陀螺仪常值偏差 0. 01° / h 捷联惯导解算周期 10
 

ms
陀螺仪随机误差 0. 001° / h 初始横滚角误差 10"

加速度计常值偏置 5×10-5g0 初始航向角误差 120"
加速度计测量白噪声 5×10-6g0 初始俯仰角误差 10"
陀螺刻度因数误差 20×10-6 初始速度误差 0. 01

 

m / s
加表刻度因数误差 20×10-6 初始位置误差 5

 

m
陀螺安装误差 15" GPS 定位精度 20

 

m
加表安装误差 15" GPS 测速精度 0. 3

 

m / s
惯性器件采样周期 5

 

ms 星敏感器定姿精度 (5" ,5" ,15" )
星敏采样周期 1

 

s 定位精度 30
 

m
组合导航周期 1

 

s 仿真时间 1
 

200
 

s
误警率 0. 000

 

01
表 2　 故障设置

Table
 

2　 Fault
 

setting
子系统 故障变量 故障时间段 / s 故障类型及大小

GPS

λ / (')
 

20 ~ 50 突变 0. 3
L / (')

 

100 ~ 140 慢变 0. 0008( t - 100) 2

vE / (m·s-1 )
 

300 ~ 330 突变 0. 3
h / m

 

600 ~ 650 突变 640
vN / (m·s-1 ) 1000 ~ 1060 慢变 0. 5( t - 1000)

DVS vd / (m·s-1 ) 500 ~ 540 突变 2. 0

3)仿真分析

通过图 7 故障检测结果视图和 SINS / GPS 故障检测

结果以及统计仿真结果视图,可以看出本文设计的全源

导航系统可以检测出 GPS、Doopler 的故障,通过图 7 中

SINS / GPS 故障检测结果以及统计仿真结果可以看出,对
于 GPS 阶跃故障的检测没有延迟,对于 GPS 缓变故障的

检测也没有延迟;通过图 7 中 SINS / DPL 故障检测结果

及统计量视图可以看出,对于 Doopler 阶跃故障的检测没

有延迟;综合两个导航子系统的故障检测结果,可以看

出,本文所采用的将卡尔曼滤波器的方法引入 RAIM 中

给出了一种 ERAIM 故障检测算法不仅能够快速检测出

阶跃故障还能够检测出缓变故障,并没有延迟,仿真效果

较好。 通过图 7 中全源导航位置误差可以看出全源导航

系统纬度误差小于 10
 

m,经度误差小于 10
 

m,高度误差

小于 10
 

m;通过图 7 中全源导航速度误差视图,可以看出

全源导航系统东向速度误差小于 0. 1
 

m / s,北向速度误差

小于 0. 5
 

m / s,天向速度误差小于 0. 2
 

m / s;通过图 7 中全

源导航姿态误差视图,可以看出全源导航系统航向角误

差小于 5" ,俯仰角误差小于 10" ,横滚角误差小于 50" ,
仿真结果表明,本文设计的某型捷联惯导系统联邦滤波

算法应用于全源导航系统时,能够在 GPS 子系统、DVS
子系统或者 SINS / GPS 组合导航和 SINS / DPL 组合导航

系统出现故障的情况下输出高精度的姿态、速度以及位

置信息,能够很好的满足飞机对导航系统高精度以及高

可靠性的要求。
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图 7　 仿真结果视图

Fig. 7　 Simulation
 

results
 

view

5　 结　 论

　 　 综上所述,本文设计的全源导航系统在子导航系统

出现故障时,能够迅速的检测出故障,并且将出故障的子

导航系统隔离,利用其他没有出故障的子导航系统对姿

态、速度以及位置进行校正,输出高精度的姿态、速度以

及位置,最终本文设计的全源导航系统在一个子导航系

统出现故障的情况下位置误差能够达到 10
 

m 以内,速度

误差在 0. 5
 

m / s 以内,姿态误差在 50"以内。 仿真结果表

明,本文设计的全源导航系统能够在子导航系统出现故

障的情况下输出高精度的姿态、速度以及位置信息,能够

很好的满足某型军用飞机对导航系统高精度以及高可靠

性的要求。
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