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摘　要：单天线ＧＰＳ／ＩＮＳ经典组合模型存在的明显不足是：由于状态参数不仅包含ＩＮＳ的位置、速度误差，而且还包含

ＩＮＳ的姿态误差和元件误差，存在观测信息不足，间接可测参数难以准确估计。在深入分析常用ＧＰＳ／ＩＮＳ组合模型及

滤波算法中参数估值的特性基础上，提出从两方面改善这类滤波结果：① 在运动条件下的组合观测模型中附加ＧＰＳ单

天线测方位角约束，建立观测值与间接可测参数之间的联系；② 将选权自适应卡尔曼滤波方法拓展到 ＧＰＳ／ＩＮＳ滤波

中，以提高参数估计的精确性。通过对滤波结果的增益阵、位置差、速度差及姿态估计结果的分析可知，该方法的滤波结

果更趋准确、合理。
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１　引　言

ＧＰＳ／ＩＮＳ组合导航技术能为用户提供连续
的高精度位置、速度和姿态等导航信息，在军、民
用领域具有广阔的应用前景［１－３］。常用组合方式
（松组合或紧组合）的不足是建立的滤波观测模型
与姿态误差、ＩＮＳ元件误差等参数无关，这类参数
必须依赖状态预报模型中与位置误差、速度误差
等参数之间的关系来估计，又称为间接可测参数。
为提高这类参数估计的精确性，以往多从改进滤
波状态预报模型方面进行研究，如对状态参数噪
声利用波估计理论建模、利用状态参数误差变化
区间构造状态预报精度的扩展区间 Ｋａｌｍａｎ滤

波、基于神经网络的自适应滤波、将抗差估计与

Ｋａｌｍａｎ滤波结合的一类抗差自适应滤波等［４－８］。
这些滤波技术的关键是将速度误差分解为姿态误

差引起的部分、元件误差引起的部分和初始速度
误差部分［９］，即准确获取这些参数的先验精度。
由于状态参数先验精度的确定由ＩＮＳ的噪声水
平决定，而ＩＮＳ噪声与制造、使用、环境因素等有
关［１０］，因此这类参数的准确确定非常困难。
随着ＧＰＳ多天线测姿技术的发展，许多学者

提出附加ＧＰＳ测姿信息的组合方式，如位置速度
姿态全组合方式、附加基线约束的组合等［３，１１－１３］。
这些组合方式需要多个ＧＰＳ天线，不仅增加系统
的成本，而且ＧＰＳ多天线测姿精度与多条基线解
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算的精度及基线的长度成正比。由于载体本身范
围的限制，多天线测姿的基线一般比较短，虽然基
线解算精度比较高，但是测姿精度不高［１２－１５］。
近年来，一些学者提出 ＧＰＳ单天线测姿技

术［１６］，即载体运动情况下，由ＧＰＳ观测得到的速
度和加速度结果计算载体运动的姿态角。由于俯
仰角和翻滚角受风速、加速度误差等影响，精度比
较低。方位角的计算只与水平方向速度有关，相
对比较准确，其精度与水平方向速度的大小及精
度有关，一般可以达到０．１°～０．４°［１６－１７］。文献
［１８］提出利用这一信息直接校正ＩＮＳ的方位角；
文献［１９］提出利用ＧＰＳ得到的方位角和ＩＮＳ方
位角之差来估计ＩＮＳ陀螺漂移误差。这些做法
是将ＧＰＳ的方位角作为参考值，而 ＧＰＳ得到的
方位角精度不高，因此这些做法并不合适。
基于以上分析，对于单天线 ＧＰＳ／ＩＮＳ组合

系统，提出如下处理方案：在静止时，采用经典组
合Ｋａｌｍａｎ滤波。在运动条件下，一方面，将ＧＰＳ
测得的方位信息作为虚拟观测值输入滤波器，形
成附加方位约束的组合方式；另一方面，将选权自
适应卡尔曼滤波方法拓展到组合系统中，以提高
导航参数误差估计的精确性。

２　ＧＰＳ单天线测方位原理及精度估计［１６］

假设地理系中由ＧＰＳ计算的速度矢量为Ｖｇ＝
Ｖｇｘ　Ｖｇｙ　Ｖｇ［ ］ｚ Ｔ，载体运动的速度矢量为Ｖａ＝
Ｖａｘ Ｖａｙ Ｖ［ ］ａｚ

Ｔ，则有关系Ｖｇ＝Ｖａ＋Ｖｆ，其中

Ｖｆ＝ ０ ０ Ｖ［ ］３ Ｔ 风速矢量。

载体的方位角为

ｙａｗ＝ａｒｃｔａｎ
Ｖａｘ
Ｖａ（ ）ｙ （１）

式中，Ｖａ 的水平分量可以用Ｖｇ 分量代替，将上式
微分得

ｄｙａｗ＝Ａ× ｄＶｇｘ ｄＶｇｙ ｄＶｇ［ ］ｚ Ｔ （２）

Ａ＝ Ｖｇｘ
（Ｖｇｘ）２＋（Ｖｇｙ）（ ）２

－Ｖｇｙ
（Ｖｇｘ）２＋（Ｖｇｙ）（ ）２［ ］０

（３）
如果差分Ｄｏｐｐｌｅｒ测速方差阵为ΣＶｇ，则方位

角中误差σ^ｙａｗ估计公式为

σ^ｙａｗ＝ ＡΣＶｇＡ槡 Ｔ （４）
从式（２）～（４）可知，^σｙａｗ由水平方向的速度

大小和精度决定，因此利用ＧＰＳ测速计算载体方
位角对速度是有要求的，一般要达到０．１°的方位
角估计精度，水平方向速度要达到１０ｍ／ｓ［１７－１９］。

３　常用ＧＰＳ／ＩＮＳ组合模型参数估值分析

地固系常用组合 Ｋａｌｍａｎ滤波模型可以表
示为

Ｘｋ＋１＝Φｋ＋１，ｋＸｋ＋ωｋ
Ｌｋ＋１＝Ｈｋ＋１Ｘｋ＋１＋ｖｋ ｝＋１

（５）

式中，状态参数Ｘｋ＝ δｒＴ δｖＴ φＴ　 ｄＴ ｂ［ ］Ｔ　 Ｔｋ
为ｋ时刻ＩＮＳ的位置误差、速度误差、平台角误
差、陀螺仪漂移和加速度计零偏 ［３－４］。
由于松组合和紧组合观测方程的系数阵结构

类似，可以采用统一的形式Ｈｋ＋１＝ Ｈ１ Ｏ［ ］６×９ 。
松组合时Ｈ１＝Ｉ６ 为６阶单位阵，紧组合时Ｈ１＝
Ａｋ＋１ Ｏ３
Ｏ３ Ａｋ［ ］

＋１

，Ａｋ＋１为相位观测方程位置参数对

应的系数阵，Ｏ为零矩阵。由Ｈｋ＋１可知，在观测
方程中仅有位置、速度误差参数为直接可测参数，
其他状态参数为间接可测参数。下面对这些间接
可测参数的估值特点进行分析。
以权阵形式表示的状态滤波估值 Ｘ^ｋ＋１和增

益阵Ｋｋ＋１
Ｘ^ｋ＋１＝^Ｘｋ＋１，ｋ＋Ｋｋ＋１（Ｌｋ＋１－Ｈｋ＋１^Ｘｋ＋１，ｋ）（６）

Ｋｋ＋１＝（ＰＸ＋ＨＴ
ｋ＋１Ｐｋ＋１Ｈｋ＋１）－１　ＨＴ

ｋ＋１Ｐｋ＋１ （７）
式中，ＰＸ＝Σ－１ｋ＋１，ｋ为状态参数预报权阵；Ｐｋ＋１＝
Ｒ－１ｋ＋１为观测值的权阵。Σｋ＋１，ｋ和Ｒｋ＋１分别为状态
预报方差阵和观测值方差阵。因为采用反馈式校
正，对ＩＮＳ校正后其状态参数 Ｘ^ｋ 应重置为零矢
量，因此状态预报值 Ｘ^ｋ＋１，ｋ为零矢量，式（６）可以
写成

Ｘ^ｋ＋１＝Ｋｋ＋１Ｌｋ＋１ （８）

由于ＨＴ
ｋ＋１Ｐｋ＋１Ｈｋ＋１＝

ＨＴ
１Ｐｋ＋１Ｈ１ Ｏ［ ］Ｏ　

Ｏ［ ］Ｏ ，Ｋｋ＋１

中与间接可测参数对应的部分主要由ＰＸ 决定。

将ＰＸ 分块，令ＰＸ＝
Ｐ１ Ｐ２
Ｐ２ Ｐ［ ］

３

，其中Ｐ１与ＨＴ１Ｐｋ＋１Ｈ１

的维数相同，令Ｘ^ｋ＋１＝
Ｘ^１
Ｘ^［ ］
２

，^Ｘ１ 为ＩＮＳ的位置误

差参数和速度误差参数估值，^Ｘ２ 为姿态误差参数
和惯性元件误差参数估值。则分块增益矩阵

Ｋｋ＋１可以表示成

Ｋｋ＋１＝
Ｋ１
Ｋ［ ］
２
＝

（Ｐ１＋ＨＴ
１Ｐｋ＋１Ｈ１－Ｐ２Ｐ－１３ ＰＴ２）－１　ＨＴ

１Ｐｋ＋１
－Ｐ－１３ ＰＴ２（Ｐ１＋ＨＴ

１Ｐｋ＋１Ｈ１－Ｐ２Ｐ－１３ ＰＴ２）－１　ＨＴ
１Ｐｋ［ ］

＋１

（９）

２２４
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组合的目的是利用ＧＰＳ的观测信息来不断
估计并校正ＩＮＳ的导航误差。当ＧＰＳ观测可用
时，相信ＧＰＳ的观测信息，即ＨＴ

１Ｐｋ＋１Ｈ１Ｐ１，同
时要求ＨＴ

１Ｐｋ＋１Ｈ１Ｐ２Ｐ－１３ ＰＴ２，即忽略间接可测参
数预报值对直接可测参数估计的影响。增益矩阵
可以近似写成

Ｋｋ＋１＝
Ｋ１
Ｋ［ ］
２
≈

（ＨＴ
１Ｐｋ＋１Ｈ１）－１　ＨＴ

１Ｐｋ＋１
－Ｐ－１３ Ｐ２（ＨＴ

１Ｐｋ＋１Ｈ１）－１　ＨＴ
１Ｐｋ［ ］

＋１

（１０）

联合式（８）、（１０），可得

Ｘ^１≈Ｋ１Ｌｋ＋１
Ｘ^２≈－Ｐ－１３ Ｐ２^Ｘ烍

烌

烎１
（１１）

从上式可知，^Ｘ１ 接近观测值Ｌｋ＋１的最小二乘估
值，间接可测参数的估计主要由 Ｘ^１ 和ＰＸ 中Ｐ３、

Ｐ２ 块决定，而 Ｘ^１ 可由 ＧＰＳ观测信息准确估计，
因此只要Ｐ３ 和Ｐ２ 合适，即对这些状态参数的先
验精度精确已知，^Ｘ２ 估值是精确的。由于目前在
确定Ｐ３ 和Ｐ２ 时一般根据ＩＮＳ的标定精度及参数
之间的函数关系，在运动动态性比较复杂的情况
下，ＩＮＳ元件的标定精度与实际精度偏离较大，而
在滤波中仍采用ＩＮＳ元件的标定精度进行状态预
报，这也正是常用组合模型中间接可测参数难以精
确估计的主要原因。要提高这些参数滤波估值的
精确性，只从如何精确确定Ｐ３ 和Ｐ２ 方面取得突破
非常困难，增加外部观测信息已成为发展趋势。

４　附加方位约束的松组合

４．１　附加方位约束的松组合模型
在运动条件下，将ＧＰＳ单天线测得的方位角

信息纳入滤波观测方程，形成新的附加方位约束
的松组合模式，模型仍用式（５）表示。其状态模型
不变，观测方程表达式变为

ｒＩ－ｒＧ
ＶＩ－Ｖ


Ｇ

ｙａｗＩ－ｙａｗ

熿

燀

燄

燅Ｇ　 ｋ＋１

＝
Ｉ６ Ｏ６×３ Ｏ６×６
Ｏ１×６ ＲＬｅ（３） Ｏ
［ ］

１×６　 ｋ＋１

·

Ｘｋ＋１＋ｖｋ＋１ （１２）

式中，虚线以上为经典松组合观测方程，下面为附
加的方位角约束方程；ｒＩ、ＶＩ、ｙａｗＩ 及ｒＧ、ＶＧ、

ｙａｗＧ 分别为ＩＮＳ和ＧＰＳ计算的位置、速度和方
位角；ＲＬｅ（３）为矩阵ＲＬｅ 的第３行元素。
从式（１２）可知，附加ＧＰＳ测方位角约束后，

相当于增加与姿态相关的外部观测信息，部分平
台角误差在观测方程中成为直接可测参数。

４．２　确定附加方位约束观测的权
附加的约束观测对参数估计的作用由附加观

测值的精度决定，对附加约束观测值进行合理定
权（或方差）是该方法的关键。如果对约束观测值
定权偏大，属于强制附合，不仅达不到约束的目
的，甚至歪曲估值结果。
附加方位约束的松组合观测值方差阵的确定

取决于ＧＰＳ定位、测速和测方位角的精度。ｋ＋１
时刻观测值方差阵Ｒｋ＋１的表达式可写成

Ｒｋ＋１＝ｄｉａｇ（^σ２ｒ，^σ２ｖ，^σ２ｙａｗ） （１３）

ｄｉａｇ（·）表示对角阵。对于短基线情况，模
糊度准确固定后，位置观测量中误差估值σ^ｒ 可取
为厘米级；差分ｄｏｐｐｌｅｒ测速中误差σ^ｖ 可取为
ｃｍ／ｓ级；方位约束观测值中误差σ^ｙａｗ可由式（４）实
时估计。

５　ＧＰＳ／ＩＮＳ组合模型中选权自适应卡尔
曼滤波方法的拓展

　　从式（１２）可知，附加ＧＰＳ方位约束后，观测
信息仍不足以估计全部状态参数。为减弱状态预
报值不准对滤波估值的影响，将近年来课题组提
出的一种克服状态模型异常的选权自适应卡尔曼

滤波法拓展到组合滤波中。其模型与抗差自适应
滤波相同，区别在于状态参数等价权因子阵的确
定充分考虑到状态个体的差异，而不是采用一个
等价权因子对所有的状态参数进行自适应降权处

理，有关抗差自适应滤波的详细介绍参见文献
［７—８］。该方法在 ＧＰＳ快速精密点定位、网络

ＲＴＫ系统误差的分离等方面取得了比较好的效
果，主要是充分利用了模糊度为时不变参数及网
络ＲＴＫ中参考站坐标比较精确的先验信息［２１］。
针对ＧＰＳ／ＩＮＳ组合系统的特殊情况，下面详细
介绍构造等价权因子阵ｗ的新思路。
选权自适应卡尔曼滤波用方差阵的表示形

式为［２２］

珚Σｋ，ｋ－１＝ｗ－１Σｋ，ｋ－１ｗ－１ （１４）

式中，ｗ－１是对角阵。
载体静止时，采用经典滤波，因为ＩＮＳ误差

状态方程是在平稳状态下建立的，滤波估值在状
态预报值和观测值之间达到平衡是合理的，此时
等价权因子阵取单位阵。
载体运动后，平稳状态下建立的ＩＮＳ误差模

型难以准确表示复杂的运动状态，需要根据具体
条件不断调整状态预报值的方差阵。由式（１２）可

３２４
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知，观测方程中只有位置参数、速度参数和部分平
台角误差参数直接可测，其等价权因子利用状态
参数不符值来构造；其他参数为间接可测参数，这
类参数的等价权因子的构造依赖状态参数的先验

信息。松组合观测模型中，由于位置、速度误差参
数不符值等于相应的观测值。这类参数的等价权
因子阵的形式可写为

ｗ（ｉ）＝

ｍ^σδＸｉ
Ｌｋ（ｉ） Ｌｋ（ｉ）＞ｍ^σδＸｉ

１　 Ｌｋ（ｉ）≤ｍ^σδＸ
烅

烄

烆 ｉ

（ｉ＝１，…，６）

（１５）

式中，阈值ｍ＝２．５；^σδＸｉ＝ Σｋ，ｋ－１（ｉ，ｉ槡 ），Σｋ，ｋ－１（ｉ，

ｉ）为状态预报方差阵的第ｉ个对角元；Ｌｋ（ｉ）为第

ｋ历元滤波观测方程中第ｉ个观测值。
平台角误差参数预报值权因子的确定相对比

较复杂，首先利用坐标转换及协方差传播律得到
姿态误差角参数＝ δｒｏｌｌ δｐｉｔｃｈ δｙ［ ］ａｗ Ｔ 及

其预报误差方差阵Σ，其关系为

＝ＲＬｅφ （１６）

Σ＝ＲＬｅΣＲｅＬ （１７）
式中，Σ 为状态预报误差方差阵Σｋ，ｋ－１中平台误
差角对应的部分。一般车辆在平坦的地面上运动
时，俯仰角和翻滚角变化比较小，δｐｉｔｃｈ和δｒｏｌｌ
相对比较小，对应的等价权因子取１。由于方位
角变化比较快，其误差受运动动态性（转角大小和
加速度变化等）影响比较复杂，尤其在急速转弯
时，因此这里只对方位角误差参数进行自适应估
计。其等价权因子构造为

ｗ（３）＝
ｍ^σδＸｙａｗ
Ｌｋ（７） Ｌｋ（７）＞ｍ^σδＸｙａｗ

１　 Ｌｋ（７）≤ｍ^σδＸｙ
烅
烄

烆 ａｗ

（１８）

式中，^σδＸｙａｗ＝ Σ（３，３槡 ）；Ｌｋ（７）为附加方位约束方程
的观测值。ＩＮＳ姿态误差等价权因子阵的形式为

ｗ＝ｄｉａｇ（１，１，ｗ（３）） （１９）
姿态误差角等价权因子阵ｗ 确定后，将其转

换成平台误差角的权因子阵ｗ，转换公式

ｗφ＝ＲｅＬｗＲＬｅ （２０）
根据元件误差的特点，对于１ｓ的更新率，元

件误差变化比较小，其权因子全部取１。全部状
态参数的等价权因子阵形式可写为

ｗ＝
ｄｉａｇ（ｗ（ｉ））

ｗ
Ｉ

熿

燀

燄

燅６

（ｉ＝１，…，６）（２１）

ｗ阵确定后，利用式（１４）可以确定全部状态
参数等价预报方差阵，取代滤波公式中原状态预
报方差阵（或转换成权阵），得到新的滤波解。

６　算例分析与讨论

试验数据采集于２００２－０８－３０某经济开发区，
由于此处道路平坦，高楼较少，ＩＮＳ动态环境和

ＧＰＳ观测条件比较好。试验设备：一辆面包车、
两台Ｔｒｉｍｂｌｅ　４７００Ｔｏｔａｌ　Ｓｔａｔｉｏｎ　ＧＰＳ接收机（一
台基准站，一台流动站），基线平均长度为１ｋｍ，
一套ｉＭａｒ　ＩＮＡＶ－ＦＭＳ　ＩＮＳ。ＧＰＳ和ＩＮＳ的技术
指标为：ＧＰＳ观测值包括Ｃ／Ａ码、双频载波相位
和Ｄｏｐｐｌｅｒ观测，采样率１Ｈｚ；ＩＮＳ陀螺漂移

１°／ｈ，陀螺随机游走０．１°／槡ｈ，加速度计偏置１×
１０－５　ｍ／ｓ２，采样率１００Ｈｚ。同步观测共７６７个历
元。载体先静止约４．５ｍｉｎ，然后以约６０ｋｍ／ｈ
的速度运动，运行轨迹包括直线、转弯、复杂的“８”
字等，轨迹如图１。

图１　流动站运动轨迹图

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｏｖｅｒ　ｓｔａｔｉｏｎ

为了说明新方案的效果，采用如下三种处理
方案：经典松组合方案；附加方位约束的抗差自适
应滤波（因为观测量少于参数个数，自适应因子采
用预报残差构造［７］）；附加方位约束选权自适应卡
尔曼滤波。
下面比较三种方案得到的位置差和速度差

（ＩＮＳ校正后的位置、速度与 ＧＰＳ定位、测速之
差）如图２、图３。当模糊度准确固定后，一般差分

ＧＰＳ相位定位精度可达厘米级，差分Ｄｏｐｐｌｅｒ测
速精度为ｃｍ／ｓ级，因此位置差和速度差反映ＩＮＳ
经过误差校正后导航参数的精确性。位置差和速

４２４
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度差统计结果见表１。

图２　三种方案计算的位置差

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｂｏｖｅ　ｔｈｒｅｅ　ｐｒｏｇｒａｍｓ

图３　三种方案计算的速度差（采样间隔１ｓ）

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｂｏｖｅ　ｔｈｒｅｅ　ｐｒｏｇｒａｍｓ（ｉｎｔｅｒｖａｌ　ｏｆ　１ｓ）

表１　三种方案位置差和速度差统计结果比较

Ｔａｂ．１　Ｔｈｅ　ｓｔａｔｉｓｔｉｃ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｈｒｅｅ　ｐｒｏｇｒａｍｓ

Ｘ／ｍ　 Ｙ／ｍ　 Ｚ／ｍ　 ＶＸ／（ｍ／ｓ） ＶＹ／（ｍ／ｓ） ＶＺ／（ｍ／ｓ）

方

案

１

最大值 ０．３１６　 ０．３５６　 ０．２５０　 ０．３３４　 ０．３８５　 ０．４７０
最小值 －０．２７４ －０．１９３ －０．４０２ －０．３８４ －０．３６０ －０．３１９
均　值 －０．００６　 ０．０２４　 ０．０１３ －０．００８　 ０．００２　 ０．００６
标准差 ０．０７６　 ０．０５１　 ０．０５３　 ０．０７１　 ０．０７１　 ０．０７９

方

案

２

最大值 ０．１２２　 ０．１００　 ０．１５３　 ０．２８９　 ０．４７５　 ０．３２３
最小值 －０．１２７ －０．１１０ －０．１００ －０．２６３ －０．３０１ －０．３８８
均　值 ０．００２ －０．０１０ －０．００５　 ０．００３ －０．００３ －０．００２
标准差 ０．０１７　 ０．０２１　 ０．０２１　 ０．０４７　 ０．０５１　 ０．０５４

比方案１精度提高百分比 ７７．６％ ５８．９％ ６０．４％ ３３．８％ ２８．２％ ３１．６％

方

案

３

最大值 ０．０２８　 ０．０７４　 ０．０５０　 ０．１７９　 ０．０６２　 ０．０８０
最小值 －０．０９７ －０．０５１ －０．１０９ －０．１３３ －０．２０２ －０．０９１
均　值 －０．００１　 ０．００５　 ０．００２ －０．００１　 ０．００２　 ０．００２
标准差 ０．００６　 ０．０１２　 ０．０１１　 ０．０１４　 ０．０１６　 ０．０１４

比方案１精度提高百分比 ９２．１％ ７６．５％ ７９．２％ ８０．３％ ７７．５％ ８２．３％

　注：其中，Ｘ、Ｙ、Ｚ和ＶＸ、ＶＹ、ＶＺ 分别表示Ｘ 轴、Ｙ 轴、Ｚ轴的位置差和速度差分量。

　　比较图２、图３及表１中三种方案的统计结
果可知，方案３得到的位置差和速度差变化及其
最大值、最小值、均值和标准差比方案１和方案２
结果明显减小，这说明新方案输出的滤波结果与

ＧＰＳ结果更接近，精确性得到提高。方案２结果
比方案１有改善，各方向的位置精度可以提高

５０％以上，速度精度提高３０％左右，而方案３各
方向的位置和速度精度比方案１提高均在７０％
以上，主要是抗差自适应滤波确定的状态预报值
的等价权因子忽略了参数之间的差异，当只有个

别参数出现量级不大的异常时，平均后可能判别
不出异常，而ＧＰＳ测得的方位角精度比较低，限
制了ＧＰＳ信息的作用。
下面对三种方案结果进行详细分析：首先分

析经典组合滤波结果存在的问题，然后通过比较
三种方案的增益阵及载体系（三轴指向右前上）Ｘ
方向的速度，进一步阐述新方案结果的合理性。
以往许多文献指出ＩＮＳ姿态误差受载体的

机动性（尤其是转角变化）影响比较大，首先比较
方案１输出的方位角差（系统输出的方位角与由

５２４
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ＧＰＳ测速计算的方位角之差）和１ｓ内转角变化
来分析该方案姿态误差估计的不合理性，其结果
见图４。

图４　松组合方位角差与１ｓ内转角关系

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅ　ｒｅｌａｔｉｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｈｅ　ｙａｗ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

ａｎｄ　ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｗｉｔｈｉｎ　１ｓｅｃｏｎｄ

　　图４表明方位角差变化曲线与１ｓ内θ／１０的
变化曲线相似，当｜θ｜大时（急转弯），方位角差也
比较大，即与实际方位角偏离比较远，这主要是因
为大转弯情况下姿态误差估计不准造成的。由于

ＩＮＳ姿态误差参数的估计由滤波中的增益矩阵决
定的，下面以开始转弯时刻３９１历元（１ｓ内转过

０．１９°）和急速转弯时刻３９８历元（１ｓ内转过

１４．６°）为例，分析计算姿态误差所对应的增益阵

Ｋ（式（７）计算的增益阵Ｋｋ＋１中第６—９行对应部
分）的变化情况。

　　３９１历元

Ｋ＝
０．０００　６ －０．０００　１　０．０００　６　 ０．０００　３　 ０．０００　１　０．０００　１
－０．００１　０ －０．０００　６　０．０００　３ －０．０００　４ －０．０００　７　０．０００　９
－０．００１　５ －０．０００　７　０．０００　１ －０．０００　８ －０．０００　８　０．

熿

燀

燄

燅０００　４

姿态误差估值为　
ｐｉｔｃｈ
ｒｏｌｌ
ｙ

熿

燀

燄

燅ａｗ
＝ＲＬｅ×Ｋ×Ｌ×１８０°／π＝

－０．００１
　０．００２
　０．

熿

燀

燄

燅００３

（２２）

３９８历元

Ｋ＝
－０．０００　２　 ０．０００　８ －０．００１　８ －０．０００　４　 ０．０００　２ －０．００１　０
０．００１　２ －０．００２　７　 ０．００６　２　 ０．００１　２ －０．００１　１　 ０．００３　２
－０．０００　１ －０．００３　６　 ０．００３　０　 ０．０００　４ －０．００１　７　 ０　．

熿

燀

燄

燅００１　６

姿态误差估值

ｐｉｔｃｈ
ｒｏｌｌ
ｙ

熿

燀

燄

燅ａｗ
＝ＲＬｅ×Ｋ×Ｌ×１８０°／π＝

－０．００９
　０．０３３
　０．

熿

燀

燄

燅０３５

（２３）

　　上述结果表明，虽然３９１历元和３９８历元１ｓ
内转角差异比较大，但是增益矩阵的差别并不大，
因此姿态误差估计Ｋ×Ｌ相差不大，这也正是运
动后姿态误差估计表面上趋于稳定的原因，显然
经典滤波估计出的姿态误差估值在大转角情况下

偏小，使姿态误差校正滞后。

采用新方案的改进主要体现在滤波增益阵的

变化，下面随机取运动后第４８９历元，比较３种方
案增益阵的变化，进一步阐述新方案的合理性。
根据ＩＮＳ各类误差的特点，只对前９个参数构造
等价权因子阵，其他参数等价权因子为１，因此下
面只列出增益阵的前９行。

　　方案１前９×６阶增益矩阵为

０．４９８　３　 ０．００１　１　 ０．００４　１　 ０．１３８　４　 ０．０００　７　 ０．００３　０
０．００１　６　 ０．４５９　０ －０．０１３　０　 ０．００２　２　 ０．１１８　３ －０．００５　６
０．００７　７ －０．０１７　４　 ０．４６３　０　 ０．００２　４ －０．００９　４　 ０．１１８　５
０．１３８　４　 ０．００１　６　 ０．００１　３　 ０．０７２　０　 ０．００１　０　 ０．００１　２
０．０００　９　 ０．１１５　３ －０．００６　９　 ０．００１　４　 ０．０５５　７ －０．００３　２
０．００５　５ －０．００７　３　 ０．１１５　９　 ０．００２　３ －０．００４　３　 ０．０５２　６
０．０００　４ －０．０００　４　 ０．００１　５　 ０．０００　２ －０．０００　２　 ０．０００　７
－０．０００　６　 ０．００１　０ －０．００２　６ －０．０００　３　 ０．０００　４ －０．００１　０
－０．００１　２　 ０．０００　９ －０．００１　２ －０．０００　７　 ０．０００　３ －０　．

熿

燀

燄

燅０００　５
方案２前９×７阶增益矩阵

６２４
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０．５９７　６　 ０．０００　１　 ０．００００ ０．２０１　２　 ０．００００ ０．００００ －０．０００　２
０．０００　１　 ０．５９５　２ －０．０００　１　 ０．０００　５　 ０．２０１　０ －０．０００　８　 ０．００００
０．０００　１ －０．０００　１　 ０．５９７　３　 ０．００００ －０．０００　２　 ０．２０１　４ －０．０００　２
０．２０１　２　 ０．０００　５　 ０．００００ ０．８５７　９　 ０．１１３　８　 ０．０６４　３ －０．００４　９
０．００００ ０．２０１　０ －０．０００　２　 ０．１１３　８　 ０．５４１　３ －０．１９３　９ －０．００１　８
０．００００ －０．０００　８　 ０．２０１　４　 ０．０６４　３ －０．１９３　９　 ０．７８２　３　 ０．００６　１
０．００００ －０．０００　２　 ０．０００　１ －０．００２　８ －０．０４６　０　 ０．０８０　５ －０．１１８　８
－０．０００　２　 ０．００００ －０．０００　１　 ０．０５６　８ －０．００３　７ －０．０３９　７　 ０．３７１　５
－０．０００　１ －０．０００　１ －０．０００　１ －０．０８０　１ －０．０２９　７　 ０．００６　４　 ０．

熿

燀

燄

燅２０５　４
方案３前９×７阶增益矩阵

０．９９８　６　 ０．００００ ０．００００ ０．００１　４　 ０．００００ ０．００００ ０．０００　２
０．００００ ０．９８９　７　 ０．００００ ０．００００ ０．０１０　３　 ０．００００ －０．０００　９
０．００００ ０．００００ ０．９９６　５　 ０．００００ ０．００００ ０．００３　５　 ０．０００　９
０．００１　４　 ０．００００ ０．００００ ０．９７５　４　 ０．００００ ０．００００ －０．００８　３
０．００００ ０．０１０　１　 ０．００００ ０．００００ ０．９８８　８　 ０．００００ －０．００１　１
０．００００ ０．００００ －０．００３　４　 ０．００００ ０．００００ ０．９９５　０ －０．００１　７
－０．０００　２　 ０．０００　６ －０．０００　４　 ０．００７　０ －０．０００　７　 ０．０００　８ －０．２５３　８
０．０００　４ －０．００１　２　 ０．０００　９ －０．０１５　３　 ０．００１　５ －０．００１　７　 ０．５６５　９
０．０００　３ －０．０００　８　 ０．０００　６ －０．０１０　３　 ０．００１　０ －０．００１　１　 ０　．

熿

燀

燄

燅３６５　１

　　方案３的状态预报方差的等价权因子阵为：
位置、速度参数对应的为 ｗ＝ｄｉａｇ（０．０６９　０，

０．０１８　９０，０．１０８　５，０．５６３　５，０．１２３　４，０．１４６　４）；姿
态角对应的为ｗ＝ｄｉａｇ（１，１，０．１４８　４）；其他参数
对应的全为１。方案２确定的等价权因子为１。
比较三种方案的增益阵可知，方案３与方案

１和２的增益阵主要区别为：方案３的位置和速
度误差参数对应的增益矩阵对角元接近１，其他
元素比较小，因此ＩＮＳ位置和速度误差滤波估值
接近观测值的最小二乘估值，经过误差校正后

ＩＮＳ位置和速度接近ＧＰＳ定位和测速结果，为下
一个历元提供比较准确的积分初值，这符合组合
思想。由于 ＧＰＳ测方位的精度不高，其方差取

０．０１２　ｒａｄ２，而该历元方位角预报误差方差为

０．０１６２　ｒａｄ２，平台角误差参数滤波估值接近预报
值与观测值的平均值，这是合理的。
方案２的增益阵对角元介于方案１与方案３

之间，因为方案２确定等价权因子依据的是状态
参数不符值范数的平均值［２０］，没有顾及参数之间
的差异，虽然个别参数有异常，但是平均后表现为
正常。因此要提高组合导航结果的合理性，不仅
要在观测模型中增加观测信息，而且还要对观测
信息、状态参数的先验预报信息配赋合理的精度。
由于ｂ系中Ｘ 方向的速度理论值为０，ＩＮＳ

经过校正后的速度接近 ＧＰＳ测速精度，即ｃｍ／ｓ

级。如果姿态矩阵准确，Ｖｂｘ 的大小应该在ｃｍ／ｓ
量级。如果该量比较大，说明姿态矩阵不合理。

３种方案计算的Ｖｂｘ 结果见图５。

图５　三种方案计算的ｂ系Ｘ 方向的速度估值比较（采

样间隔为１ｓ）

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅ　ｅｓｔｉｍａｔｏｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｉｎ　Ｘｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｂｏｄｙ
ｆｒａｍｅ　ｕｓｉｎｇ　ｔｈｅ　ｔｈｒｅｅ　ｍｅｔｈｏｄｓ（ｉｎｔｅｒｖａｌ　ｏｆ　１ｓ）

从图５可知，当载体运动后，方案２比方案１
结果变化的幅度有所减小，而比方案３结果明显
要大，这也说明方案３输出的姿态矩阵更趋合理。
综合以上对ＩＮＳ位置差、速度差及姿态结果

的分析可知，方案３结果是合理的。

６　结束语

根据滤波的关键矩阵增益阵的特点，得出

ＧＰＳ／ＩＮＳ组合模型及 Ｋａｌｍａｎ滤波算法存在的
主要问题是观测信息严重不足及状态参数在复杂

运动情况下难以准确预报。提出将运动条件下

ＧＰＳ单天线测方位信息纳入滤波观测模型，以增

７２４



Ａｕｇｕｓｔ　２０１１Ｖｏｌ．４０Ｎｏ．４ＡＧＣＳ　 ｈｔｔｐ：∥ｘｂ．ｓｉｎｏｍａｐｓ．ｃｏｍ

加姿态误差的外部观测量；并将选权自适应卡尔
曼滤波新方法拓展应用到组合数据处理中。新方
案的关键是对新的观测值定权依据ＧＰＳ定位、测
速和测方位角的实时估计精度；对状态参数等价
权因子的构造，直接可测参数依据状态参数不符
值，而间接可测参数依据这类参数的误差变化特
性。其优势是在机动情况下，状态参数估计更合
理。最后采用车载 ＧＰＳ／ＩＮＳ实测数据，验证了
新思路的有效性。
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