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一种基于外推信息的惯导/陆基单站导航修正方案
王 勋1,左启耀1,陈 亮2,马 超1,任 鹏1

(1.北京自动化控制设备研究所,北京100074;

2.中国空间技术研究院,北京100094)

摘 要:提出了一种基于外推信息的陆基单站测距信息惯导修正方案,该方案一方面利用陆基测

距系统融合捷联惯导系统(SINS)的导航信息进行惯导误差修正,充分发挥惯导系统和陆基导航系

统各自的优点,进行系统间的取长补短,有效地减小导航误差;另一方面将陆基/SINS修正结果送

入状态估计器求解法向速度,解算实时载体轨迹的待修正量,进而执行载体速度和方向修正,进一

步提高了导弹命中精度。
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Abstract:Aninertialnavigationcorrectionschemebyusingsingleland-basedstationdistance
measurementbasedupontheextrapolationinformationisproposed.Ontheonehand,theerror
correctionofinertialnavigationiscarriedoutbyusingland-baseddistancemeasurementsystem
andnavigationinformationfromSINS,givingfullplaytotheadvantagesoftheinertialnavigation
andtheland-baseddistancemeasurementsystem.Inthisway,thesystemerrorcanbereducedef-
fectivelyandtheprecisionofthesystemisimproved. Ontheotherhand,thecorrectedresults
fromtheSINS/land-basedstationnavigationcorrectionsystemaresenttothestateestimatorto
solvethenormalvelocityandtheamountofthereal-timecarriertrajectorytobecorrected.And
thenthevelocityanddirectioncorrectionsofmotioncarriercanbeperformedtofurtherimprove
thehittingaccuracy.
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0 引言

作为一种传统的导航方式,陆基导航早在20世

纪50、60年代已运用于军民用航空领域,如罗兰系

统、塔康系统等,具有不受时间、天候限制,测量定

位精度不随时间漂移,定位数据更新率高,接收设
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备简单、价格低廉,可靠性高等诸多优点[1]。而随

着全球定位系统(GlobalPositioningSystem,GPS)
技术的成功应用,陆基导航技术发展曾几乎停滞。

近年来,各国对GPS拒止环境下导航技术的需

求日益增加,陆基导航以其极高的可靠性、抗干扰性

能,而被一些国内外学者重启研究工作。MauricioA
等[2]提出了基于陆基网络群的导航方法,该方法

定位精度高、连续性好,但算法复杂,对导航终端

硬件资源要求高,且至少需要4个陆基站同时运

行,成本较高。Li等[3]用数学布站的方法将陆基

导航测量值引入到弹道末段,但该方法仅在主动

段使用陆基导航信息,在自由段进行弹道递推,其
导航误差受制于弹道模型的准确性。Zhu等[4]通

过观测不同时刻的陆基单站测量结果,经数据平

滑等预处理后,求出惯导定位和测速的修正参数,
该方法仅利用一个陆基站,修护成本低,但陆基信

号覆盖区域有限,导弹飞出覆盖区域后,存在导航

误差低或陆基信号缺失的问题,且布站固定,战时

陆基站容易被摧毁。
为此,本文利用陆基单站测距信息修正惯导,

在载体发射前根据目标坐标等信息预先装订方案

轨迹信息,或者在发射后对载体进行实时外推,将
此外推轨迹与预先装订的方案轨迹进行比较,计算

出轨迹偏差,根据偏差控制弹上的修正机构进行距

离或方向修正。此外,某些载体(以弹道导弹为例)
的落点精度主要取决于主动段关机点的速度误

差[5],载体纵向误差系数远大于横向误差系数,即
主动段关机后同样大小的速度误差引起的纵向误

差较横向误差大,且由于主动段过载主要在射面

内,导致关机时射面内的速度误差较大,所以载体

的纵向落点偏差一般大于横向偏差。这时可结合

陆基单站测距信息,进一步减小纵向落点偏差,提
高载体速度和方向修正精度。

1 陆基测距原理

陆基单站系统测距原理是根据电磁波恒速直

线传播的特点,采用询问-应答方式,通过测定电磁

波发射点到接收点的传播时间进行测距。在陆基

导航系统中,测距机安装在载体上,应答站设置在

地面固定位置。如图1所示,其测距工作原理为:载
体上的测距机发出成对的问询脉冲,应答站接收到

脉冲后,经过一个固定的时延ts 后,发出成对的应

答脉冲。应答信号测距机接收到后,将发出问询信

号和收到应答信号之间所经过的时间tu 减去固定

时延ts,便可算出载体和应答站的距离r。

图1 测距原理示意图

Fig.1 Theschematicdiagramofland-based

distancemeasurementprinciple

根据定位原理,距离计算公式如下:

r=
1
2
(tu-ts)c (1)

式中,tu 为载体上的测量设备测得的发射和接

收信号之间的时间间隔;ts 为地面应答器的固定延

时;c为光速。

2 基于主动段样条滤波算法的轨迹信息获

取方法

  主动段运动模型是确定载体(如弹道导弹)轨
迹外推参数的关键[6]。由于主动段受力情况十分复

杂,主动段的推力和控制力通常不能精确已知,变
质量过程也很难准确描述,导致载体的运动模型非

常复杂,难以建立精确的运动模型。
对载体主动段建模需考虑影响轨迹的主要因

素:重力、推力、关机时间、质量变化率、攻角、气动

阻力、自旋以及地球自转偏向力等。这些因素均体

现在载体的运动方程中:

∑F(t)=m(t)a(t) (2)

式中,∑F(t)为作用于载体的合力;m(t)、

a(t)分别为载体的实时质量和加速度。
给定初始条件,结合已知载体的作用力,求解

方程式(2)能够得到载体在飞行过程中任意时刻的

位置、速度、加速度等信息。而实际上很难获得上

述几个参数的完全解,所以在实际建模中必须进行

一定的折衷,采用更加简单有效的方法。考虑到载

体轨迹在时序上是相关的,其轨道是满足一定光滑

特性的空间曲线,可表示为时间的函数f(t)。 此

外,参数化的目标是用一组形式简单且容易计算的
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函数来高精度的逼近f(t),将轨迹估计问题转化

为这些函数的参数估计问题,能够达到简化计算和

提高精度的目的。
载体主动段内轨迹可由3次样条函数表示[9],

为了避免状态耦合导致的滤波计算量大、估计精度

下降以及实时性差等问题,考虑利用解耦滤波器在

一定范围内进行状态解耦,并可以根据解耦模型进

行滤波估计。

3 单站测距信息修正惯导方法

修正方法仅利用一个地面站在不同时刻的测

量结果,经数据平滑等预处理后,求出惯导定位的

修正系数;建立精确的定位模型,解算出每段时间

间隔的惯导修正系数,对惯导进行修正[9]。该方案

实现简单,但需要连续观测,实时性较差。且对于

高动态载体,连续测量时间过短会增加观测量的相

关性,引起观测系数矩阵发生奇异,从而导致估计

错误或发散。而考虑到惯导随时间的漂移主要集

中在距离通道,所以从修正距离通道出发,利用地

面站跟踪测量的测距数据,精确求出惯导在任一时

刻tj 的 位 置 (Xj,Yj,Zj)的 修 正 值 (δXj,δYj,

δZj)。

3.1 建立测距误差方程

设地面站P 的精确坐标为 (XP,YP,ZP),惯

导在tj 时刻的测定结果为 (Xj,Yj,Zj);tj 时刻陆

基导航系统对载体的测距结果为Rj。 陆基导航设

备测量的地面站与目标之间的距离与实际距离的

误差Vj,可表示为:

Vj= (̂Xj-XP)2+(̂Yj-YP)2+(̂Zj-ZP)2 -Rj

(3)
式中,(̂Xj,̂Yj,̂Zj)为搭载 Mj 在tj 时刻的准

确坐标,Rj 为观测距离经钟差、传播误差等修正后

的距离。
现设t0时刻,惯导测定的搭载M0坐标为(X0,

Y0,Z0),其修正值为(δX0,δY0,δZ0),则t0时刻的

真实坐标 (̂X0,̂Y0,̂Z0)可表示为
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(4)

设tj 时刻,惯导测定的搭载 Mj 坐标为 (Xj,

Yj,Zj),则 (Xj,Yj,Zj)可表示为
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式中,(ΔXj,ΔYj,ΔZj)为惯导自t0 时刻测定

的坐标增量,而由于惯导的瞬时测量精度高,故可

认为 (ΔXj,ΔYj,ΔZj)是准确的,因此可将 (̂Xj,

Ŷj,̂Zj)表达为:

X̂j

Ŷj
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(6)

由此可 知,观 测 方 程 的 所 有 修 正 参 数 均 为

(δX0,δY0,δZ0),所以式(3)写为

Vj=
[(Xj+δX0)-XP]2+[(Yj+δY0)-YP]2+[(Zj+δZ0)-ZP]2-Rj

(7)
将式(7)进行泰勒级数展开,线性化后可得

Vj =ljδX0+mjδY0+njδZ0+R0
j -Rj (8)

式中:

R0
j = (Xj -XP)2+(Yj -YP)2+(Zj -ZP)2,

j=0,1,2,…,n
将式(8)写成:

Vj =ljδX0+mjδY0+njδZ0-Lj (9)
式中,Lj =Rj -R0

j。
式(9)即为测距观测的误差方程。

3.2 误差修正参数解算

根据误差方程式(9),可采用最小二乘法解算

修正参数 (δX0,δY0,δZ0)。 设观测时刻为t0,t1,
…,tn,共n+1个采样时刻,可组成n+1个观测误

差方程,表示为矩阵形式为:

V=AδX-L (10)
式中:

 V=[V0,V1,…,Vn]T,δX=[δX0,δY0,δZ0]T,

 L=[L0,L1,…,Ln]T,A=

l0 m0 n0

l1 m1 n1
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根据最小二乘方法,可组成法方程,即

ATAδX-ATL=0 (11)
求解法方程式(11),可得

δX=(ATA)-1ATL (12)
式中,lj = (Xj -XP)/R0

j,mj = (Yj -YP)/R0
j,

nj=(Zj-ZP)/R0
j。
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式(12)的计算结果即为惯导修正参数的结果。

3.3 实时偏差求解与补偿

载体在主动段关机后转入自由飞行段,自由飞

行段所处空间的大气非常稀薄,载体所受的空气动

力近似为零,此时载体自由飞行段轨迹可看作椭圆

轨道[8]。设载体所处的位置 M 与目标T 的地心矢

径分别为rM、rT,矢径间地心角为β,则经过载体

位置M 与目标T 的椭圆轨道簇如图2所示。根据

等射程线原理,若位置M 点的速度矢量的端点在双

曲线AB上,载体即可命中目标T,椭圆轨迹方程

可描述为:

图2 不同速度矢量的椭圆轨道簇分布

Fig.2 Distributionofellipticalorbitclusters

withdifferentvelocityvectors

 rM =
P

1-ecosξM
,rT =

P
1-ecos(ξM +β)

(13)

式中,P 为椭圆的半通径,e为椭圆的偏心率,

ξM 为轨迹上某点的远地点角,P、e、ξM 均为待定参

数;β 为矢径rM、rT 之间的地心角。
利用等射程线的特性,沿着等射程线的方向改

变速度不会引起载体射程的改变,但等射程线法线

方向速度的变化将会改变载体射程。结合单站测

距系统、惯导信息及方案轨迹信息,可考虑采用距

离测量信息精确估计载体等射程线法线方向的速

度,以达到减小载体纵向射程的目的。

4 基于外推信息的惯导/单站测距修正方案

4.1 修正方案原理及实现步骤

4.1.1 方案原理

为了准确地估算飞行轨迹,以便依据轨迹偏差

量对其实施轨迹修正,结合轨迹运动模型,应用主

动段样条滤波算法,对地面测控站测量得到的一段

飞行轨迹参数进行滤波,进而外推轨迹实时参数。
陆基测距系统融合SINS导航信息进行误差修正,
修正结果送入状态估计器求解法向速度,进而得到

实时轨迹的待修正量,从而执行载体速度和方向修

正。图3所示为所提出的基于外推信息的惯导/单

站测距修正方案框图。

图3 基于外推信息的惯导/单站测距修正方案框图

Fig.3 Thediagramofland-based/SINScorrectionschemebasedonextrapolationinformation
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  图3中,方案由轨迹探测解算模块、陆基单站测

距系统和补偿模块3个部分构成。轨迹探测解算模

块载入目标坐标信息,构建主动段运动样条模型,
采用解耦滤波器在一定的精度范围内进行状态解

耦,利用地面测控信息,并通过递推滤波解算轨迹

参数;陆基单站测距系统在工作区域内,一方面结

合修正SINS模块提供的位置精度阈值选择切换可

用陆基站,另一方面为SINS修正模块提供站点位

置信息和一维测距数据,同时,SINS输出姿态信息

进一步反馈修正陆基窄波束天线指向,以提高陆基

信号收发信干比。补偿模块利用陆基单站测量地

面站至载体的距离ρ,并融合修正后的惯导信息

ωe、pg、Vg 进行多观测器的状态估计,得到相对精

确的径向速度VL,进而得出等射程线法向速度Vd,
并结合探测解算递推的轨迹偏差完成纵向速度误

差和方向的修正。

4.1.2 实现步骤

根据上述分析,基于外推信息的陆基单站/惯

导测距修正方案的执行步骤可归结如下:

Step1:轨迹信息递推解算

利用主动段样条滤波算法模型,在某一确定的

时间间隔内,载体主动段加速度的变化率为常数的

假定,采用分段多项式表示载体主动段运动。设定

状态变量为位置、速度和加速度,使用解耦模型解

耦后,对其进行单通道独立滤波,并且在状态向量

中引入调节项,以保证其具有优越的机动跟踪性

能。以x 方向为例,样条滤波的状态方程为:

Xx
k+1=FXx

k +BSx
k +Vx

k (14)

式中,状态向量Xx
k =[xk ̇xk ̈xk]T,F 为状

态转移矩阵,Sx
k 为三阶磨光函数矩阵,B 为时间序

列构成的系数矩阵,Vx
k 为x 方向状态噪声,其方差

记为Qx
k。

同样,样条滤波需要的地面测控站测量得到的

观测方程为:

Zx
k =HXx

k +Wx
k (15)

式中,Zx
k 为位置观测值,H 为量测矩阵,Wx

k 为

量测噪声。

Step2:陆基单站测距信息惯导修正

利用无线电精确单站测距信息,对一定区域内

的载体进行惯导误差修正,推导出单站测距误差方

程,并用最小二乘法解算出惯导修正数据。现设一

段时间内的相对距离误差观测值为向量V=[V0,

V1,…,Vn]T,其中,Vj,j=0,1,…,n 为测量的地

面站与目标之间的距离与实际距离的误差序列,则

n+1个观测误差方程构成如下向量形式:

V=AδX-L (16)
式中:

V=[V0,V1,…,Vn]T

δX=[δX0,δY0,δZ0]T

L=[L0,L1,…,Ln]T

A=

l0 m0 n0

l1 m1 n1

︙ ︙ ︙

ln+1 mn+1 nn+1

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

令三维矩阵B =ATA,根据最小二乘理论可

知,B-1 矩阵非奇异是保证数据有效收敛的必要条

件[10]。此外,工程中的测距误差、修正时间间隔及

载体与地面站的相对方位均会影响算法求解的收

敛性。由此,采用合理的修正时间间隔、合理的布

局方案及高精度的测距设备是算法收敛的前提,利
用陆基单站测距信息辅助修正惯导,以达到补偿惯

导误差的目的。

Step3:惯导修正参数辅助径向速度求解

利用陆基单站测距系统测量得到的地面站至

载体的距离信息,融合搭载惯导系统输出的导航

信息得到的径向速度。而为了计算方便,将测距

信息与导航解算转至同一发射系下,发射系下惯

导修正 后 输 出 位 置Pg 和 速 度Vg,而 加 速 度 转

换为:

rI =CI
grg (17)

式中,rI 为发射惯性系下地心至载体的位置矢

径,rg 为发射坐标系下地心至载体的位置矢径,CI
g

为发射坐标系到发射惯性系的方向余弦矩阵。对

式(17)两边求导数为:

ṙI =̇CI
grg +CI

ġrg (18)
式中:

ĊI
g =CI

g[ωe×]

[ωe×]=

0 -ωex ωey

ωex 0 -ωex

-ωey ωex 0

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

将式(18)两边求一阶导数,并转至发射坐标系

下可得加速度为

r̈g =Cg
ÏrI -2[ωe ×]vg -[ωe ×]2rg (19)

利用单站测距信息得到的地面站距载体的距

离,融合惯导系统输出的导航信息进行多观测器的

状态估计,可以得到高精度的径向速度VL。
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Step4:等射程线法向速度估计

根据图3所示的椭圆轨迹簇,则轨迹方程可以

描述为[14-15]

e=
1-P/rM

cosξM
(20)

将式(20)代入式(13)可得

 rT =
P

1-(1-P/rM)(cosβ-sinβtanξM)
(21)

又ξM =arctan
PVMsinθM

(P/rM -1)K
。

式中,K 为动量矩矢量的模,且有K =rMVM·

cosθH。
整理可得:

P=
rT(1-cosβ)

1-
rT

rM
(cosβ-sinβtanθH)

(22)

又椭圆的半通径P 为

P=K2/fM (23)
式中,f 为万有引力常数,M 为地球质量。
由式(22)和式(23)不难得到等射程线方程为:

VMrMcosθH =
rT(1-cosβ)fM

1-
rT

rM
(cosβ-sinβtanθH)

(24)

将式(24)极坐标转到轨道直角坐标系,令

u=VMcosθH

v=VMsinθH
{ (25)

利用式(25)的转换关系可以得到当地坐标系

下等射程线方程为:

rMu=
rT(1-cosβ)fM

1-
rT

rm
(cosβ-sinβ)

(26)

整理可得:

r2Mu2(1-
rT

rM
(cosβ-sinβ

v
u
))=rT(1-cosβ)·fM

(27)
式(27)两边同时对u 求导数,可得:

2rMu-2rTucosβ+rTvsinβ+rTu
dv
dusinβ=0 (28)

由式(28)可得等射程线上任一点的斜率为:

dv
du=2cotβ-tanθH

rM

rT
cscβ (29)

那么等射程线法线方向为:

η=-1/
dv
du

æ

è
ç

ö

ø
÷ (30)

  则等射程线法线方向单位矢量转到发射坐标

系中可表示为:

I0dg =Cg
d·

cos(arctan(η))

sin(arctan(η))

0

(31)

Step5:实时修正量求解与偏差补偿

设等射程线法向速度为径向速度VL 与其正交

速度V⊥
L 在等射程线法线方向的投影之和,则速度

V⊥
L 方向的单位矢量为:

V⊥
L =

I0dg -(I0dg·V0
L)·V0

L

I0dg -(I0dg·V0
L)·V0

L
(32)

根据惯导修正后输出的速度V 计算V⊥0
L 方向需

要补偿的速度分量V⊥
L 为:

V⊥
L =(V·V⊥0

L )·V⊥0
L (33)

等射程线法线方法的速度Vd 为:

Vd =((VL +V⊥
L )·I0d)·I0d (34)

利用速度增量的计算公式计算发射惯性系下

的速度增量Vr,将此增量转换到发射坐标系为

Vrg =Cg
I·(Vr -Ve) (35)

式中,Ve 为牵连速度,Cg
I 为发射惯性系到发射

坐标系的方向余弦矩阵。
将速度增量投影至等射程线法线方向为

Vrgd =(Vrg·I0dg)·I0dg (36)
利用单站测距信息融合惯导修正信息,估计等

射程线法线方向的速度和该方向的速度增量,便可

利用此增量进行一步修正,以修正纵向落点偏差,
达到提高命中精度的目的。

5 仿真验证

为了验证基于外推信息的惯导/陆基单站测距

修正方案,设计了修正方案的仿真平台,并对其进

行仿真验证。利用该平台,通过与纯惯导系统进行

导航性能对比,首先在定位精度、快速性等方面对

修正方案的导航性能进行研究,依次从陆基/惯导

位置修正精度、速度偏差及速度修正精度等3个方

面进行分析与验证。

5.1 仿真条件设定

(1)惯性元件仿真参数

• 初始对准误差:方位失准角误差为10'(3σ),
水平调平误差为2'(3σ);

• 陀螺仪:常值漂移误差为0.03(°)/h(3σ),各
个方向安装偏差均为15″(3σ),驱动白噪声均方差为

0.02(°)/h;
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• 加速度计:零偏稳定性5×10-5g(3σ),标度因

数稳定性:5×10-5(3σ),驱动白噪声均方差为10-5g。

• 数据输出频率:惯性器件的数据输出频率

为100Hz。
(2)陆基系统仿真参数

• 测距系统:测距接收机标准偏差为20.0m
(1σ),测距应答站标准差为20.0m(1σ);总体均方

差为28.3m(1σ);

• 数据输出频率:陆基导航器件的数据更新率

为15Hz;
(3)地面测控站仿真参数

地面测控站坐标为(117.5°E,39.3°N),雷达测

量距离标准差为10.0m(1σ),测量仰角和方位角噪

声标准差为1.0°(1σ),采样时间为1.0s,雷达探测

时间段为载体发射后2s~160s。

5.2 仿真验证平台设计

首先设计载体仿真轨迹,如图4和表1所示。
载体发射点坐标为(116.0°E,40.0°N),向正东发

射,发射仰角为90°(垂直发射),射程为2217.0km,
轨迹顶点高度为371.4km,飞行时间为501.0s。前

20s为垂直上升段,60s主动段转弯结束,160s发动

机关机,501.0s载体落地,落地坐标为(141.2°E,

40.0°N)。陆基单站测距系统工作段设定在载体上

升段,工作时间为发射后62s~160s,即SINS/陆基

组合修正工作段,一维测距关机点速度修正时刻为

关机点,即160s。SINS系统单独工作时的位置误

差如图5所示。

表1 模拟的轨迹参数

Tab.1 Thesimulationparametersoffirst-

stageballisticmissile

参数类型 数值

比冲/(m/s) 250.949

燃料质量燃烧率(M/s) 0.0099707

发射仰角/(°) 90

发射方位角/(°) 0(正东为零)

地球半径/km 6378.245

关机点时间/s 160

重力加速度/(m/s2) 9.8066(WGS84)

图4 载体仿真轨迹图

Fig.4 Thesimulationtrajectoryof

ballisticmissile

图5 单独SINS位置误差

Fig.5 ThepositionerrorsofSINS

  图5所示为组合导航工作时段单独SINS的位

置误差,在初始设定的加速度计、陀螺仪误差模型

和初始对准误差的条件下,由于惯性元件(加速度

计、陀螺仪)的误差以及惯导系统自身的误差发散

特性,SINS单独工作时,位置误差有随时间的增加

而逐渐积累的趋势。根据仿真数据,在上升段x 方

向位置误差约为28m,y 方向位置误差约为55m,z
方向位置误差约为30m。

图6和图7所示分别为轨迹、地面站相对布局

图和轨迹、地球相对位置关系图,载体发射点坐标

为(116.0°E,40.0°N),地面站坐标为(117.5°E,

39.3°N),载体真实轨迹、组合滤波生成轨迹和纯

SINS解算轨迹基本重合,红色标记轨迹为62s~
150s的组合导航轨迹。该投影图能够直观地反映

出组合导航前后轨迹对比效果和载体相对于地面

站A的实时相对位置。
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图6 轨迹和地面站相对布局图

Fig.6 Therelativelayoutofthemissiletrajectoryand

singleland-basedstation

图7 轨迹和地球相对位置关系

Fig.7 Thepositionofthemissiletrajectory
relativetotheearth

5.3 仿真结果及分析

5.3.1 样条滤波轨迹信息结果与分析

  在主动段,其3个坐标方向的运动轨迹是满足

一定光滑特性的空间曲线,3个方向的加加速度大

小变 化 很 小,几 乎 是 一 个 常 数,x 方 向 大 小 为

-0.069(m/s2)/s,y 方向大小为0.15(m/s2)/s,z
方向大小为0.21(m/s2)/s。因而可以用样条函数

分别描述载体主动段在3个方向上的运动,相对能

比较真实地反映实际运动。图8~图10所示为基

于样条滤波算法的x、y、z 这3个方向滤波位置误

差变化曲线图。
从图8~图10可以看出,主动段样条滤波算法

精度较高,这是由于样条滤波算法是一种基于动态

多项式模型的算法,多项式随轨迹特性变化,且轨

迹平稳时服从严格的均加加速运动,模型的保持特

性提高了随机误差的抑制能力。此外,这种算法抛

弃了参数回归思想,通过递推滤波解算轨迹,极大

地降低了计算负担,消除了解算的滞后性,从而使

轨迹解算具有较高的实时、动态性能。

图8 x方向样条滤波位置误差

Fig.8 Thepositionerrorofspline

filterinxdirection

图9 y方向样条滤波位置误差

Fig.9 Thepositionerrorofspline

filterinydirection

图10 z方向样条滤波位置误差

Fig.10 Thepositionerrorofspline

filterinzdirection

5.3.2 单站测距信息修正捷联惯导结果与分析

在陆基工作区域内,根据修正SINS模块提供

的位置精度阈值选择切换可用陆基站,并利用其提

供的站点位置信息和一维测距数据,分别得到单站

测距信息修正捷联惯导的导航参数结果。图11~
图13所示为修正方案x、y、z 这3个方向的位置误
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差结果,图14~图16所示为修正方案位置误差与

纯捷联惯导系统输出位置误差的对比曲线。

图11 修正方案x方向位置误差

Fig.11 Thepositionerrorofthecorrectionscheme

inxdirection

图12 修正方案y方向位置误差

Fig.12 Thepositionerrorofthecorrection

schemeinydirection

图13 修正方案z方向位置误差

Fig.13 Thepositionerrorofthecorrection

schemeinzdirection

从图11~图13可以看出,修正方案计算的位

置误差均在14m以内,而由于惯导系统自身的误差

发散特性,SINS单独工作时位置误差有随时间逐

渐积累的趋势。其中x 方向和y 方向误差较大,x

方向误差发散至500m,y 方向误差发散至800m,z
方向误差发散至300m。而图11~图13中修正方

案输出的位置误差相对较小,x、y 方向误差最大值

分别为6.0m、6.0m,z 方向的误差最大值为13.0m,
且在修正后期由于惯导误差积累以及信息权值无法

准确预测,所以修正系统的误差仍存在较大波动,但
整体较纯惯导系统有了较大的提高。

图14 x方向位置对比误差

Fig.14 Thecontrastofpositionerrorinxdirection

图15 y方向位置对比误差

Fig.15 Thecontrastofpositionerrorinydirection

图16 z方向位置对比误差

Fig.16 Thecontrastofpositionerrorinzdirection

惯导/单站测距修正系统要求陆基系统提供伪

距等直接量测数据以及由信号解码得到的地面站
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点信息,涉及搭载接收机内部搜索回路的参数设置

和输出,技术实现比较复杂。由于陆基导航系统误

差源较多,而建模过程中难以对伪距误差实现精确

补偿。对于高动态载体,其加速度、姿态等参数在

短时间内变化剧烈,导航系统需要很高的数据更新

率,而由于搭载接收机数据输出速率的限制,使得

导航系统数据更新率尚难以满足实时性的要求。
因此,提高搭载接收机的更新速率,完善组合系统

对搜索回路的辅助是惯导/单站测距修正系统在工

程应用的关键。

5.3.3 实时偏差求解与补偿结果与分析

测距系统的测距误差取高斯正态分布模型,其
误差的方差为2m(1σ),用蒙特卡罗方法分别对修

正方案和纯惯导两种情况进行50次仿真,利用陆基

单站测量地面站至载体的距离ρ,并融合惯导信息

ωe、pg、Vg 进行多观测器的状态估计后,进而得到

径向速度估计误差如图17所示;进一步,结合相对

精确的径向速度VL ,从而得出等射程线法向速度

Vd,并依据探测解算递推的轨迹偏差完成纵向速度

误差和方向的修正过程,得到如表2所示的修正方

案与纯惯导估计精度对比。

图17 径向速度估计误差

Fig.17 Theestimationerrorofradialvelocity

表2 修正方案与纯惯导精度对比

Tab.2 Theprecisioncomparisonbetweenthecorrection

schemeandthepureSINS

精度(3σ) ΔL/m ΔVdx/(m/s)

修正方案系统 281.65 0.29

纯惯导系统 80.47 0.08

从图17可以看出,采用惯导信息和测距信息融

合后,可以得到较高精度的径向速度估计,精度在

±0.20m/s以内。而从表2可以看出,融合惯导信

息和测距信息后,等射程线法线方向的速度精度可

提高约3.5倍,则对应的落点纵向误差将减小至原

来的2/7。由此可见,提出的基于陆基单站的测距

信息,通过测量发射点至载体的距离,并结合惯导

输出导航信息,可以有效提高径向速度估计精度,
从而减小纵向误差,提高载体的纵向精度。此外,
这种方法对地面站布局无特殊要求,甚至可以将单

个基站安装于载车上随车机动。

6 结论

本文根据一段飞行轨迹测量数据,通过融合

单个陆基无线电测距信息和样条滤波轨迹外推预

测信息,对一定区域内的载体进行惯导误差修正,
并融合惯导修正后信息进行多状态观测估计,解
算出影响载体纵向误差的等射程线法向速度,再
度结合外推预测轨迹偏差完成纵向速度误差和方

向的修正过程,在实现惯导修正的同时,进一步提

高了载体的纵向精度。该修正方案的优点总结

如下:

1)通过融合样条滤波预测信息,减小了载体高

动态特性引起的短时方位系数矩阵奇异,提高了单

站测距信息修正惯导数据的实时性。

2)利用修正后的SINS导航信息参与状态估计

器求解法向速度,可以实时解算得到更为精确的轨

迹参数待修正量,通过执行载体速度和方向修正补

偿后,载体的纵向误差减小至纯惯导时的2/7。

3)利用SINS修正后的姿态信息调整陆基窄波

束天线指向,保证了陆基单站的测距精度,陆基地

面站无需特殊布站,甚至可将基站安置于载车上,
随车机动,且不影响修正精度。
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