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摘　要：设计了适用于巡航导弹的捷联惯性／天文导航／合成孔径雷达（ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ）组合导航系统，针对巡航导弹对导航系
统高精度和自主性的要求以及其匀速、等高状态飞行的特性，突出工程实用性，对ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航采用非线性建模，非
线性的无迹卡尔曼滤波（ＵＫＦ）方法进行各子滤波器的滤波，非线性的模型和滤波方法更符合实际，因而提高了系统精度，而子
滤波器之间的信息融合过程选择基于信息分配因子实时调整的联邦滤波器，大大增强了系统的容错性和实时性。提出了一种

新的可观测度计算方法，简化了可观测度的计算。数字和半实物仿真实验表明组合导航系统对于巡航导弹高空长航的飞行环

境具有很强适用性，该组合导航系统不但适用于巡航导弹，也适用于无人机等其他一些长航时飞行器，具有重大的工程应用价值。
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０　引　　言

巡航导弹作为一种精确打击武器，所采用的导航技

术非常关键，甚至直接决定了最终的打击精度，高精度和

自主性是对巡航导弹导航系统的重要要求。

捷联惯性（ｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ＳＩＮＳ）
自主导航系统，具有隐蔽性好、导航信息完备和短时精度

高等优点，天文导航（ｃｅｌｅｓｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ＣＮＳ）是
一种高精度自主导航系统，合成孔径雷达（ｓｙｎｔｈｅｔｉｃ
ａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒ，ＳＡＲ）能全天候工作，探测距离远、分辨率
高。结合巡航导弹对导航系统的需求和导航系统的特
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点，采用ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航是巡航导弹上十分适
合的导航方案。新一代飞行器最为青睐的方案有可能将

会是高可靠、高精度、长航时的 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ自主组
合导航系统。

国内外的学者对于 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ和 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合导
航系统已经进行了较多的研究。文献［１］提出了一种利
用加表虚拟观测信息辅助 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ深组合导航方法；
文献［２］基于可观测性提出了一种 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航
模型降维的方法；文献［３］提出了用大气折射模型得到
的折射视高度来抑制位置误差的发散方法；文献［４］提
出一种惯性／天文互助实现导航系统初始化的方法。目
前，美军的中远程轰炸机 Ｂ５２、ＦＢ１１１、Ｂ１Ｂ、Ｂ２Ａ，大型
运输机 Ｃ１４１Ａ，高空侦察机Ｕ２、ＳＲ７１，“三叉戟Ｉ型”和
“三叉戟ＩＩ型”导弹和俄罗斯的 ＴＵ１６、ＴＵ９５、ＴＵ１６０轰
炸机，ＳＳＮ系列弹道等均使用了惯导／天文组合导航设
备。由于ＳＡＲ的探测距离远可达数百公里，可以解决
“战斧”系列巡航导弹采用ＳＩＮＳ／地形匹配、ＳＩＮＳ／景象匹
配只能低空飞行等缺点，采用 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航其水
平估计误差可达２ｍ［５］。文献［６］提出了一种ＳＩＮＳ／ＳＡＲ
组合导航中补偿量测滞后的无序量测算法；文献［７］将
自适应中心差分粒子滤波算法应用于 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合导
航；文献［８］将一种新的衰减记忆平方根 ＵＰＦ算法应用
于ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航信息融合；文献［９］建立了基于四
元数的ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统非线性数学模型，并进
行自适应无味粒子滤波（ｕｎｓｃｅｎｔｅｄｐａｒｔｉｃｌｅｆｉｌｔｅｒ，ＵＰＦ）滤
波算法，实现了导航定位精度的提高。但是使用 ＣＮＳ或
ＳＡＲ独立进行修正ＳＩＮＳ时，由于提供的量测信息不够全
面，故不能对所有的导航参数误差都具有较好的修正效

果，部分参数误差较大甚至发散。

近年来ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统逐渐成为研
究热点，文献［１０］将抗差自适应无迹粒子滤波算法和自
主导航多源信息融合算法对用于 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合
导航系统；文献［１１］采用Ｋａｌｍａｎ滤波对ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ
系统进行行了仿真研究；文献［１２］重点对 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／
ＳＡＲ组合导航系统和量测模型误差补偿进行了研究；文
献［１３］针对 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ所采用的非线性滤波方法
进行了较为系统的研究，认为ＲＡＡＳＧＨＱＦ在鲁棒性和精
度方面的具有优势；文献［１４］设计了时间更新和量测更
新分离的异步集中卡尔曼滤波算法，有效解决了多传感

器非等间隔信息融合问题；文献［１５］提出了一种基于自
适应鲁棒滤波的多传感器组合导航方法，在系统噪声统

计特性未知的情况下，优于卡尔曼滤波的精度；文献［１６］
利用Ｋａｌｍａｎ滤波对的ＧＰＳ／ＤＶＬ／ＦＯＧ组合导航系统进行
了研究；文献［１７］采用中心微分 Ｋａｌｍａｎ滤波避免了雅可
比矩阵的计算，并且可以获得更小的线性化误差；文

献［１８］将异步量测序贯处理方法引入滤波滤波模型。

高精度全自主 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ复合导航制导系统
工作时，ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合作为远程高超音速巡航导弹的
中制导方案，其自主性、高精度性是显然易见的，采用

ＳＩＮＳ／ＳＡＲ图像匹配技术作为末制导方案，具有非常高的
制导精度，其不受气候、天气和外界环境影响，具有全天

候和全天时等优点。这种组合，可以充分发挥这３种自
主制导方式的优点，弥补其不足，对提高武器导航系统的

自主性、可靠性和生存能力具有极其重要的战略意义。

１　系统方案设计

将ＣＮＳ子系统和 ＳＡＲ子系统分别与 ＳＩＮＳ进行滤
波，再通过联邦滤波进行信息融合，以实现全局最优估

计。ＳＩＮＳ的高度通道是发散的，且 ＳＡＲ和 ＣＮＳ均不能
直接输出高度信息，故使用导弹携带的高度表对ＳＩＮＳ的
高度通道进行阻尼。本文中建立的ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合
导航系统的结构如图１所示。

图１　ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统结构
Ｆｉｇ．１　ＴｈｅＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

图１中，ωｂｉｂ和 ｆ
ｂ
ｉｂ分别为惯性测量单元（ｉｎｅｒｔｉａｌ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔ，ＩＭＵ）提供的导弹角速度和加速度，
ψｉ、ψｃ分别为ＳＩＮＳ和ＣＮＳ解算得到的导弹三轴姿态，ｈａ
为气压高度表提供的导弹高度信息，λｉ、Ｌｉ、φｉ为ＳＩＮＳ解
算得到的导弹经纬度和航向角，λｓ、Ｌｓ、φｓ为ＳＡＲ图像匹
配得到的导弹经纬度和航向角。

气压高度表一般直接接入高度通道的阻尼回路，用

于抑制高度通道的发散，本文着重研究基于 ＣＮＳ和 ＳＡＲ
来修正ＳＩＮＳ的滤波器的设计。

１．１　状态方程

组合导航系统的状态方程由 ＳＩＮＳ的器件误差方程
和导航参数误差方程组成，参见文献［１３］。

１．２　量测方程

１）ＳＩＮＳ／ＣＮＳ子滤波器量测方程
ＳＩＮＳ解算的弹体姿态角信息为 ψｉ ＝［θｉ，φｉ，γｉ］

Ｔ，



　第１１期 李群生 等：捷联惯导／天文导航／合成孔径雷达组合导航系统 ２６６９　

星敏感器输出的姿态角信息为 ψｃ ＝［θｃ，φｃ，γｃ］
Ｔ。将

（ψｉ－ψｃ）作为ＳＩＮＳ／ＣＮＳ子滤波系统的量测：
Ｚ１（ｔ）＝ψｉ－ψｃ ＝［Δθ，Δφ，Δγ］

Ｔ＋［ｖθ，ｖφ，ｖγ］
Ｔ

（１）
式中：ψ＝［θ，φ，γ］Ｔ为导弹真实的俯仰、航向和滚转角，
Δθ、Δφ、Δγ为ＳＩＮＳ的姿态解算误差，ｖθ、ｖφ、ｖγ为星敏感
器的姿态测量误差。

根据平台失准角的定义可以得出：

Ｃｎｂ ＝Ｃ
ｎ
ｐＣ^
ｎ
ｂ ＝

Ｃｎｂ（１，１） Ｃｎｂ（１，２） Ｃｎｂ（１，３）

Ｃｎｂ（２，１） Ｃｎｂ（２，２） Ｃｎｂ（２，３）

Ｃｎｂ（３，１） Ｃｎｂ（３，２） Ｃｎｂ（３，３









）

＝

１ －ｚ ｙ
ｚ １ －ｘ
－ｙ ｘ









１

Ｃ^ｎｂ（１，１） Ｃ^ｎｂ（１，２） Ｃ^ｎｂ（１，３）

Ｃ^ｎｂ（２，１） Ｃ^ｎｂ（２，２） Ｃ^ｎｂ（２，３）

Ｃ^ｎｂ（３，１） Ｃ^ｎｂ（３，２） Ｃ^ｎｂ（３，３









）

（２）
式中：Ｃｎｂ为 ψ构成的理想捷联矩阵，Ｃ^

ｎ
ｂ为 ψｉ构成的

ＳＩＮＳ解算得出的捷联矩阵。
考虑到Δθ、Δφ、Δγ均为小量，解算过程忽略二阶及

以上的小量，可得：

Δθ
Δφ
Δ







γ
＝

－ｃｏｓφｉ ｓｉｎφｉ ０

－ｔａｎθｉｓｉｎφｉ －ｔａｎθｉｃｏｓφｉ １

－
ｓｉｎφｉ
ｃｏｓθｉ

－
ｃｏｓφｉ
ｃｏｓθｉ











０

Ｅ
Ｎ










Ｕ

（３）

根据式（３），建立ＳＩＮＳ／ＣＮＳ子滤波系统的量测方程为：
Ｚ１（ｔ）＝ｈ１（Ｘ（ｔ），ｔ）＋Ｖ１（ｔ） （４）

式中：Ｖ１ ＝［ｖθ，ｖφ，ｖγ］
Ｔ为星敏感器的姿态测量误差。

２）ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子滤波器的量测方程
将 ＳＩＮＳ输出的 φｉ、Ｌｉ、λｉ与 ＳＡＲ匹配定位输出的

φｓ、Ｌｓ、λｓ之差，作为 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子滤波器的量测。则 Ｚ２
可写为：

Ｚ２ ＝［φｉ，Ｌｉ，λｉ］
Ｔ－［φｓ，Ｌｓ，λｓ］

Ｔ＝［Δφ，δＬ，δλ］Ｔ＋
［ｖ′φ，ｖＬ，ｖλ］

Ｔ （５）
由于：

Δφ＝－Ｅｔａｎθｉｓｉｎφｉ－Ｎｔａｎθｉｃｏｓφｉ＋Ｕ
δＬ＝δＬ
δλ＝

{
δλ

（６）

建立ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子滤波器的量测方程为：
Ｚ２（ｔ）＝ｈ２（Ｘ（ｔ），ｔ）＋Ｖ２（ｔ） （７）

式中：Ｖ２ ＝［ｖ′φ，ｖＬ，ｖλ］
Ｔ作为 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子滤波器的量

测误差。

１．３　无迹卡尔曼滤波

由于建立的系统状态方程中存在非线性方程，若采

用卡尔曼滤波（Ｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇ，ＫＦ）或者扩展卡尔曼滤
波，均会造成模型的不准确，使得滤波效果欠佳。无迹卡

尔曼滤波（ｕｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）最大的优点是
对非线性函数的概率密度分布进行近似，而不是对非线

性函数进行近似，因而对于ＳＩＮＳ／ＳＡＲ和ＳＩＮＳ／ＣＮＳ子滤
波器，本文均选用基于无迹变换的ＵＫＦ滤波。

ＵＫＦ的滤波过程如下：
１）初值设定
由于系统和量测的误差均假定为加性噪声，本文中

的ＵＫＦ不进行扩维处理。系统状态 Ｘ和误差协方差阵
Ｐ的初值设定为：
　 Ｘ^０ ＝Ｅ［Ｘ０］，　Ｐ０ ＝Ｅ［（Ｘ０－Ｘ^０）（Ｘ０－Ｘ^０）

Ｔ］（８）
２）Ｓｉｇｍａ点选取
χ０ｋ－１／ｋ－１ ＝Ｘ^ｋ－１／ｋ－１

χｉｋ－１／ｋ－１ ＝Ｘ^ｋ－１／ｋ－１＋（ （Ｎ＋λ）Ｐｋ－１／ｋ－槡 １）ｉ

　　ｉ＝１，…，Ｎ

χｉｋ－１／ｋ－１ ＝Ｘ^ｋ－１／ｋ－１－（ （Ｎ＋λ）Ｐｋ－１／ｋ－槡 １）ｉ

　　ｉ＝Ｎ＋１，…，２













Ｎ

（９）

式中：Ｎ为系统状态的维数；λ＝α２（Ｎ＋κ）－Ｎ表示分
布尺度参数；α决定采样点在 Ｘ^ｋ－１／ｋ－１附近的分布程度，
其典型值选取为α＝１０－３；κ是另一个尺度参数，通常选
择κ＝０；（ （Ｎ＋λ）Ｐｋ－１／ｋ－槡 １）ｉ表示（Ｎ＋λ）Ｐｋ－１／ｋ－１矩阵
平方根的第ｉ列。
３）时间更新
ζｉｋ／ｋ－１ ＝Ｆ（χ

ｉ
ｋ－１／ｋ－１，ｔｋ－１）

Ｘ^ｋ／ｋ－１ ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ＷｉＳζ

ｉ
ｋ／ｋ－１

Ｐｋ／ｋ－１ ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ＷｉＣ［ζ

ｉ
ｋ／ｋ－１－Ｘ^ｋ／ｋ－１］·

　　［ζｉｋ／ｋ－１－Ｘ^ｋ／ｋ－１］
Ｔ＋Ｑｋ－１

Ｚｋ／ｋ－１ ＝Ｈ（^Ｘｋ／ｋ－１，ｔｋ－１）

Ｚ^ｋ ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ＷｉＳＺｋ／ｋ－

















１

（１０）

权值计算如下：

Ｗ０Ｓ ＝
λ
Ｎ＋λ

Ｗ０Ｃ ＝
λ
Ｎ＋λ

＋（１－α２＋β）

ＷｉＳ ＝Ｗ
ｉ
Ｃ ＝

１
２（Ｎ＋λ













）

（１１）

式中：对于高斯分布，β＝２是最优的。
４）量测更新

Ｐｚｚ ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ＷｉＣ［Ｚｋ／ｋ－１－Ｚ^ｋ］［Ｚｋ／ｋ－１－Ｚ^ｋ］

Ｔ＋Ｒｋ

Ｐｘｚ ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ＷｉＣ［ζｋ／ｋ－１－Ｘ^ｋ／ｋ－１］［Ｚｋ／ｋ－１－Ｚ^ｋ］

Ｔ

Ｋｋ ＝Ｐｘｚ（Ｐｚｚ）
－１

Ｘ^ｋ ＝Ｘ^ｋ／ｋ－１＋Ｋｋ（Ｚ（ｋ）－Ｚ^ｋ）
Ｐｋ ＝Ｐｋ／ｋ－１－ＫｋＰｚｚＫ

Ｔ













ｋ

（１２）
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ＳＩＮＳ／ＣＮＳ和 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子滤波器分别按照上述
ＵＫＦ过程进行滤波，得到各自的最优状态估计和误差协
方差阵。将子滤波器的估计通过联邦滤波器的信息融合

过程即可得到全局最优估计，进而实现对ＳＩＮＳ的最优校
正。

１．４　联邦滤波器

如图２所示，方差阵为Ｐｇ，全局状态估计为Ｘｇ，各子

滤波器的输出为方差阵为Ｐｉ和状态估计Ｘｉ，主滤波器的
方差阵为Ｐｍ，状态估计为Ｘｍ。联邦滤波器的步骤如下。

图２　ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ联邦滤波器结构
Ｆｉｇ．２　ＴｈｅＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲｆｅｄｅｒａｌｆｉｌｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

１）信息分配
信息分配因子的选取直接决定了联邦滤波器的性

能。基于“精度较高的子系统分配较多的信息量，而精度

较低的子系统分配较少的信息量”的原则，此处摒弃常规

的平均分配，而是选用一种随各子滤波器的实时精度进

行信息分配因子的优化选择方法。

βｉ＝
ｔｒａｃｅ（Ｐ－１ｉ，ｋ／ｋ－１）

ｔｒａｃｅ（Ｐ－１１，ｋ／ｋ－１）＋ｔｒａｃｅ（Ｐ
－１
２，ｋ／ｋ－１）＋ｔｒａｃｅ（Ｐ

－１
ｍ，ｋ／ｋ－１）

（１３）

Ｑｉ（ｋ）＝（βｉ）
－１Ｑ（ｋ）

Ｐｉ（ｋ）＝（βｉ）
－１Ｐｇ（ｋ）

Ｘ^ｉ（ｋ）＝Ｘ^ｇ（ｋ
{

）

　ｉ＝１，２，ｍ （１４）

式中：Ｐｉ，ｋ／ｋ－１（ｉ＝１，２，…，ｍ）分别对应两个子滤波器和
主滤波器的一次预测误差阵。

２）时间更新和量测更新
主滤波器和子滤波器独立进行时间更新，而量测更

新只在两个子滤波器中进行，且更新过程按照前面所述

ＵＫＦ中的时间和量测更新过程进行。
３）信息融合
Ｐｇ ＝（Ｐ

－１
ｍ ＋Ｐ

－１
１ ＋Ｐ

－１
２）

－１

Ｘ^ｇ ＝Ｐｇ（Ｐ
－１
ｍ Ｘ^ｍ ＋Ｐ

－１
１ Ｘ^１＋Ｐ

－１
２ Ｘ^２

{
）

（１５）

２　稳定性分析

经典奇异值可观测性计算方法，需要将每一个奇异

值按照下式计算出：

ｘ′０ ＝
ｕＴｉＺ
σ( )
ｉ

ｖｉ （１５）

如果σｉ使ｘ的第ｋ个分量取值最大，则认为σｉ得到
第ｋ个状态变量的可观测度。可以看出等式右边括号内
是一个标量，因此，是否乘以这个标量并不影响判断 σｉ
使ｘ的哪个分量取值最大，只需要观察向量 ｖｉ的元素取
值即可，若ｖｉ的第ｋ个分量取值最大，则σｉ使ｘ的第ｋ个
分量取值最大，进而可以由σｉ计算第ｋ个状态变量的可
观测度，各状态的可观测度如表１所示。如相比较而言，
传感器的误差可观测性较差。

表１　状态可观测度
Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ

状态 可观测度 状态 可观测度

Ｅ ８．６７ εｃｘ ５．３１×１０－５

Ｎ ８．６７ εｃｙ ５．３１×１０－５

Ｕ ８．６２ εｃｚ ４．３１×１０－５

δＶＥ １ εｒｘ ２．３８×１０－６

δＶＮ １ εｒｙ ２．６９×１０－６

δＬ ８．２ εｒｚ ２．７２×１０－６

δλ ８．２

Δ

ｃｘ ６．２９×１０－５

Δ

ｃｚ ６．８７×１０－６

Δ

ｃｙ ６．３２×１０－６

３　数字仿真与分析

ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的仿真平台包含了轨
迹发生器、ＳＩＮＳ的解算模块和组合导航解算模块。
３．１　数字仿真条件

仿真对象选择为地基发射的巡航导弹，根据其飞行

特点进行轨迹设计。初始飞行纬度为 ３９°Ｎ，经度为
１１７°Ｅ，飞行速度为４００ｍ／ｓ；初始航向角为４５°。导弹的
轨迹设定：０～６０ｓ为爬升段，６０～６００ｓ为高空巡航段，
６００～６５５ｓ为俯冲段，６５５～１１９５ｓ为近地巡航段，
１１９５～１２００ｓ为俯冲打击目标段。

仿真条件设定为ＳＩＮＳ导航系统中，陀螺仪的常值漂
移和随机漂移分别为０．０１°／ｈ和０．００１°／ｈ，一阶马尔科
夫漂移项的相关时间为１８００ｓ；加速度计的常值漂移和
随机漂移分别为１００μｇ和１０μｇ；惯性器件的采样周期
为０．０１ｓ；星敏感器的姿态测量精度为３″，采样周期为５
ｓ；ＳＡＲ匹配定位的水平位置精度为３ｍ，航向角精度为
０．１°，匹配定位的周期为５ｓ。
３．２　数字结果与分析

根据前述条件，分别进行 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ、ＳＩＮＳ／ＣＮＳ和
ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航的仿真。不同组合方式的导航
参数误差比较如图３～９所示。



　第１１期 李群生 等：捷联惯导／天文导航／合成孔径雷达组合导航系统 ２６７１　

图３　不同组合模式下北向位置误差
Ｆｉｇ．３　Ｎｏｒｔｈｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

图４　不同组合模式下东向位置误差
Ｆｉｇ．４　Ｅａｓｔｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

图５　不同组合模式下北向速度误差
Ｆｉｇ．５　Ｎｏｒｔｈｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

一般来讲，具有外部观测数据的导航参数的修正效

果较好。在ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统中，由于 ＳＡＲ的匹配定
位过程可以为导弹提供精确的水平位置信息，因此

ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统对于位置和速度的修正效果较
好，而姿态没有得到很好的校正；在 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航

图６　不同组合模式下东向速度误差
Ｆｉｇ．６　Ｅａｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

图７　不同组合模式下俯仰角误差
Ｆｉｇ．７　Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

图８　不同组合模式下滚转角误差
Ｆｉｇ．８　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

系统中，星敏感器通过姿态解算可以实时提供高精度的

导弹姿态角信息，所以 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航系统对于导
弹的姿态可以较好修正，而位置误差较大；本文提出的基

于ＵＫＦ的ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统充分利用了模
型的非线性，从而减小了模型误差；而且通过信息融合技
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图９　不同组合模式下航向角误差
Ｆｉｇ．９　Ｙａｗａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

术，根据各子滤波器的实时滤波精度选择适当的信息分

配因子，从而充分利用 ＳＡＲ和 ＣＮＳ提供的量测，达到全
方位提高导航参数精度的目的。由图３～９可以直观地
看出，在整个飞行过程中，ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统
的导航性能均优于 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ和 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ两个子组合
导航系统。由于 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ和 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ两个子滤波器
可以并行、分级处理，因此ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统
的实时性和容错性同样优于单独的子滤波系统。对于飞

行环境较为恶劣的导弹来讲，导航系统的精度和稳定性

尤为重要，而本文的 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合滤波方案正好
符合这种要求。

对于导弹各导航参数误差进行周期为１ｓ的采样，将
全程的误差采样值分别取模值后求平均数，即得到了各

导航参数的全程平均误差，如表２和３所示。

表２　各种组合模式下的速度位置参数误差
Ｔａｂｌｅ２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｅｒｒｏｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ

导航模式 δλ／ｍ δＬ／ｍ δＶｘ／（ｍ·ｓ－１） δＶｙ／（ｍ·ｓ－１）

ＳＩＮＳ ２６７ ７０．６０ ０．２０ ０．６３

ＳＩＮＳ／ＳＡＲ ０．８９ １．０４ ０．０１９ ０．０１７

ＳＩＮＳ／ＣＮＳ ２４．８ １０．８１ ０．０２４ ０．０６７

ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ ０．７９ ０．８５ ０．０１３ ０．０１４

表３　各种组合模式下的姿态误差
Ｔａｂｌｅ３　Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ （″）

导航模式 Ｅ Ｎ Ｕ

ＳＩＮＳ １０．５６ ３．０６ ２．５１

ＳＩＮＳ／ＳＡＲ ４．００ ２．７８ １２．９２

ＳＩＮＳ／ＣＮＳ ０．６４ ０．７５ ０．７３

ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ ０．６０ ０．７３ ０．７５

　　根据以上的数据比较，更加直观地反应出ＳＩＮＳ／ＳＡＲ
组合导航系统提供位置和速度精度较高，ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合
导航系统提供姿态角精度较高，而本文提出的 ＳＩＮＳ／
ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统能够提升全部导航参数的精度。

３．３　不同滤波方法对比

仿真软件采用 Ｗｉｎｄｏｗ７操作系统下 ＭＡＴＬＡＢ
Ｒ２０１４ａ，仿真硬件配置为 Ｃｏｒｅｉ３４１７０ＣＰＵ、２ＧＢ内存的
笔记本电脑，对文献［１６］中提到的ＳＧＨＱＦ、ＡＡＳＧＨＱＦ与
ＵＫＦ进行对比，如表４所示。

表４　各种滤波方法对比
Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖａｒｉｏｕｓｆｉｌｔｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ

滤波方法 失准角／（″）
速度误差／

（ｍ·ｓ－１）

位置

误差／ｍ
计算时间／ｓ

ＳＧＨＱＦ ０．６ ０．０１２ ０．８０ ０．００８７
ＡＡＳＧＨＱＦ ０．５８ ０．０１１ ０．７５ ０．００６８
ＵＫＦ ０．６２ ０．０１４ ０．８５ ０．００２１

由此可得ＵＫＦ滤波器的滤波计算精度与另外两种
算法相当，但是每个滤波周期计算时间要快的多，因此该

方法更适合系统实时计算的需求。

４　半实物仿真与分析

为了进一步验证组合导航系统的性能，在图１０所示
为半实物仿真实验系统上进行了系统实验，整个系统由

轨迹发生器驱动，实验采用真实的 ＳＩＮＳ，将其安装在三
轴转台上，角速度由三轴转台实际给出，加速度采用注入

的方式实现；星光模拟器根据运动轨迹和光轴指向产生

沿途可供观测的恒星星图，提供给 ＣＮＳ系统使用；ＳＡＲ
回波模拟器根据运动轨迹产生回波信号提供给 ＳＡＲ系
统使用。

图１０　半实物仿真实验系统
Ｆｉｇ．１０　Ｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

实验轨迹的设计与数字仿真相同，实验结果如表５
所示，从实验结果可以看出该组合导航系统具有较高的

导航精度。
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表５　组合导航误差
Ｔａｂｌｅ５　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

参数 误差 参数 误差

δλ／ｍ １．２ Ｅ／（″） ０．８９

δＬ／ｍ １．９ Ｎ／（″） ０．７６

δＶｘ／（ｍ·ｓ－１） ０．０２７ Ｕ／（″） ０．９１

δＶｙ／（ｍ·ｓ－１） ０．０３２

５　结　　论

本文设计了适用于巡航导弹的ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合
导航系统，数字和半实物仿真实验表明，ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ
组合导航系统能够充分地利用 ＳＩＮＳ／ＳＡＲ和 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ
两个子组合导航系统的局部估计，并且通过联邦滤波器

信息分配因子的优化选择，ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系
统导航性能提高的同时，容错性和实时性也得到大大提

升。该组合导航系统不但适用于巡航导弹，对于无人机

等其他一些长航时飞行器同样具有重大的应用价值。
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