
第9卷 第2期

2022年3月

导航定位与授时

NavigationPositioning&Timing

Vol.9No.2
March2022

doi:10.19306/j.cnki.2095-8110.2022.02.014

时钟模型辅助的惯性/卫星紧组合导航算法研究
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摘 要:针对卫星信号受到遮挡或者干扰、卫星接收机收星数不足的问题,提出了一种时钟模型辅

助的惯性/卫星紧组合导航算法。通过正常紧组合状态下的钟差、钟漂估计值建立钟差和钟漂的

数学模型,在可见卫星少于4颗时,用时钟模型计算得到的钟差和钟漂作为系统钟差、钟漂的真实

值引入观测信息中,并省去状态变量中的钟差和钟漂项,增加了系统的可观测性。最后,通过采集

跑车试验数据进行了离线数据仿真试验。试验结果表明,提出的时钟模型辅助的惯性/卫星紧组

合导航算法在可见卫星不足的情况下取得了良好的效果。
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AInertial/SatelliteTightlyIntegratedNavigation
AlgorithmAssistedbyClockModel

DONGLiang,XUDong-huan,ZANGZhong-yuan,SUNZhao-hang,LUOXue-rong

(ShanghaiInstituteofSpaceflightControlTechnology,Shanghai201109,China)

Abstract:Thesatellitereceivercantreceiveenoughsatellitesignalswhenthesatellitesignalis
blockedorjammed.Aimingattheproblem,aninertial/satellitetightlyintegratednavigationalgo-
rithmassistedbyclockmodelisproposed.Themodelofclockerrorandclockdriftisestablished
byestimatingtheclockerrorandclockdriftinthenormalconditionoftightlyintegratednavigation
system. Whenthenumberofvisiblesatelliteislessthanfour,theclockerrorandclockdriftcal-
culatedbytheclockmodelareintroducedintotheobservedinformationasthetruevaluesofthe
systemclockerrorandclockdrift,andeliminatetheclockerrorandclockdriftinthestatevaria-
bles,whichincreasestheobservabilityofthesystem.Finally,theoff-linesimulationthroughthe
acquisitionofvehicletestdataisdesigned.Thesimulationresultsshowthattheinertial/satellite
tightlyintegratednavigationalgorithmassistedbyclockmodelachievesgoodresultsincasethe
satellitereceiverscantreceiveenoughsatellitesignals.
Keywords:Tightlyintegratednavigation;Clockmodel;Vehicletest;Off-linesimulation

0 引言

组合导航系统就是把具有不同特点的导航系统

组合在一起,取长补短,以提高导航系统的精度[1]。
由于卫星导航系统和惯性导航系统各有其优缺点,全

球卫星导航系统(GlobalNavigationSatelliteSystem,

GNSS)能够提供实时的位置、速度信息,并且精度不

随时间变化。捷联惯性导航系统(StrapdownInertial
NavigationSystem,SINS)是一种完全自主的导航系

统,具有不受外界电磁干扰、数据更新率高等特
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点[2-3]。由于SINS和GNSS具有很强的互补性,因
此,对二者进行组合可以获得更好的性能。

当接收机在城市或者峡谷等复杂环境中,卫星

信号容易受到遮挡或者干扰,从而导致卫星信号丢

失[4]。当可见卫星数少于4颗时,GNSS接收机不

能正常定位,此时惯性/卫星松组合导航系统只能

工作于纯捷联惯性导航解算模式,而基于伪距/伪

距率的紧组合导航系统可以正常工作,但由于观测

量不足,系统仍然会发散[5]。本文针对上述问题,
提出了时钟模型辅助的惯性/卫星紧组合导航算

法,该算法通过正常情况下的钟差、钟漂估计值建

立钟差和钟漂的数学模型,在可见卫星少于4颗时,
用钟差、钟漂模型计算得到的钟差和钟漂作为系统

的真实值,并省去状态变量中的钟差和钟漂项,增
加了系统的可观测性。最后,通过采集跑车试验数

据进行离线数据仿真试验,比较了传统方法和本文

方法在可见卫星少于4颗情况下的定位、测速精度。
试验结果表明,本文提出的时钟模型辅助的惯性/
卫星紧组合导航算法在可见卫星不足的情况下取

得了较好的效果。

1 时钟误差模型

单模卫星接收机定位测速最少需要4颗可见卫

星[6],通过4颗可见卫星的位置、速度以及伪距、伪
距率信息就可以解算出载体的三维位置、速度以及

接收机的钟差和钟漂等信息。以载体位置计算为

例,具体公式如下

ρ1= (x1-x)2+(y1-y)2+(z1-z)2 +c·δt

ρ2= (x2-x)2+(y2-y)2+(z2-z)2 +c·δt

ρ3= (x3-x)2+(y3-y)2+(z3-z)2 +c·δt

ρ4= (x4-x)2+(y4-y)2+(z4-z)2 +c·δt

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(1)
式中,ρi(i=1,2,3,4)为第i颗卫星到载体的

伪距;(xi,yi,zi)(i=1,2,3,4)为第i颗卫星的位

置;(x,y,z)为载体的位置;c为光速;δt为卫星接

收机时钟误差。
为了在可见卫星少于4颗时计算载体的位置,

需减少式(1)中的未知量个数。通常,同一个接收

机的钟差在一定时间内是一个随机常值。因此,本
文将正常紧组合状态下估计出的接收机钟差的平

均值作为接收机的实际钟差,即将正常紧组合状态

下的钟差估计值进行累加,当可见卫星少于4颗时,

计算估计出的钟差平均值并作为接收机的实际钟

差,这样式(1)就可简化为

ρ1= (x1-x)2+(y1-y)2+(z1-z)2 +δlt

ρ2= (x2-x)2+(y2-y)2+(z2-z)2 +δlt

ρ3= (x3-x)2+(y3-y)2+(z3-z)2 +δlt

ì

î

í
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ï

ï
ï

(2)
式中,δlt 为估计出的接收机钟差平均值。
通过式(2)可以实现可见卫星为3颗时的定位

解算。
同样,接收机钟漂可以认为是随时间线性变化

的值,可以利用正常紧组合情况下估计出的接收机

钟漂对接收机的时钟漂移进行拟合。本文通过一

阶线性模型y=ax+b拟合卫星接收机的钟漂,选
取2个时刻的钟漂估计值计算出拟合模型,在可见

卫星数为3颗时,用拟合得到的钟漂作为接收机的

实际钟漂进行解算。这样就可以在可见卫星数为3
颗时解算出载体的速度。

试验中用到的卫星接收机的钟差、钟漂的正常

估计值以及模型拟合值如图1和图2所示。模型拟

图1 卫星接收机时钟误差

Fig.1 Theclockerrorofsatellitereceiver

图2 卫星接收机时钟漂移

Fig.2 Theclockdriftofsatellitereceiver
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合曲线前100s为正常组合状态,100s后设置卫星

数少于4颗,正常估计值曲线全程可见卫星数不少

于4颗。
传统惯性/卫星紧组合导航系统实现稳定的定

位测速也至少需要4颗有效卫星的数据[7],当可见

卫星少于4颗时,由于观测量不足,紧组合导航系统

可能会发散[8]。本文通过正常紧组合情况下的钟

差、钟漂估计值建立钟差和钟漂的数学模型,在可

见卫星少于4颗时,用钟差、钟漂模型计算系统的钟

差和钟漂作为真实值,并省去常规紧组合状态下状

态变量中的钟差和钟漂项,减少了待估计量个数,
增加了系统的可观测性。

2 系统状态方程

常规的惯性/卫星紧组合导航系统 Kalman滤

波状态变量维数为17维[9-10],由捷联惯导子系统的

15个状态量(3个姿态失准角、3个速度误差、3个

位置误差、3个陀螺常值漂移以及3个加表常值偏

置)和卫星接收机的2个状态量(钟漂等效距离率误

差、钟差等效距离误差)构成[11]。
考虑可见卫星数少于4颗时,通过钟差、钟漂模

型计算系统当前时刻的钟差、钟漂值作为真实值,
因此,卫星接收机的2个状态量(钟差和钟漂)不作

为少星情况下的状态量,则选取的惯性/卫星紧组

合导航系统的状态变量为15维,即捷联惯性导航子

系统的15个基本状态量[12]。具体状态方程如下

φ̇=(δωn
ie +δωn

en)-(ωn
ie +ωn

en)×φ+Cn
bεb

δ̇Vn =Cn
bfb -(2δωn

ie +δωn
en)×Vn -

(2ωn
ie +ωn

en)×δVn +Cn
b

Δ

b

δ̇L=
δVN

Rm+h

δ̇λ=
1

Rn+h
(δVEsecL+VEsecL·tanL·δL)

δ̇h=δVU

εb =εg +wg

Δ

b =

Δ

a +wa
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(3)
其中,φ= [φx φy φz]T为姿态失准角;Cn

b 为

姿态矩阵;εb = [εb
x εb

y εb
z]T 为陀螺零偏。δVn =

[δVe δVn δVu]T 为速度误差;Vn =[Ve Vn 
Vu]T为载体速度;fb=[fb

x fb
y fb

z]T为加表敏感

到的比力;

Δ

b =[

Δ

b
x

Δ

b
y

Δ

b
z]T 为加表零偏。L、λ、

h 为载体的纬度、经度和高度;δλ、δL、δh 为经度误

差、纬度误差和高度误差;Rn 为卯酉圈曲率半径;

Rm 为子午圈曲率半径。

Δ

a 为加速度计常值偏置;

εg 为陀螺常值漂移;wg、wa 分别为陀螺、加速度计

白噪声。陀螺仪与加速度计的误差由弹体坐标系

到导航坐标系的转换关系如下

εn =Cn
bεb

Δ

n =Cn
b

Δ

b{ (4)

3 系统观测方程

卫星接收机解算得到的载体与第j颗GNSS卫

星之间的伪距可以表示为[12]

ρj
g =ρj +δlt+νj

ρ (5)

式中,ρj 为载体与第j颗GNSS卫星之间的实

际距离;δlt 为钟差对应的距离,由于δlt 是伪距计

算中的主要误差,因此在建立误差模型时,主要考

虑了该误差的影响;νj
ρ 为伪距测量噪声。

捷联惯性导航解算得到的载体位置 [Xe Ye

Ze]T 与第j颗卫星之间的伪距为

ρj
g = (Xe -Xj

e)2+(Ye -Yj
e)2+(Ze -Zj

e)2

(6)
设载体位置的真值为 [X Y Z]T,将式(6)

在[X Y Z]T 处用泰勒级数展开并舍去二阶以上

高阶项,得

ρj
g =ρj +

∂ρj

∂xδx+
∂ρj

∂y
δy+

∂ρj

∂zδz
(7)

其中,∂ρ
j

∂x =
Xe -Xj

e

ρj =ej
x,
∂ρj

∂y=
Ye -Yj

e

ρj =ej
y,

∂ρj

∂z =
Ze -Zj

e

ρj =ej
z。

结合式(5)和式(7),可得惯性/卫星紧组合导

航系统的伪距观测方程如下

δρj =ej
xδx+ej

yδy+ej
zδz-δlt-νj

ρ (8)
在可见卫星数少于4颗时,用拟合得到的钟差

作为真实钟差对卫星接收机输出的伪距进行补偿,
则式(8)可转化为

δρj =ej
xδx+ej

yδy+ej
zδz-νj

ρ (9)
式(9)即为可见卫星数少于4颗时的卫星/惯性

紧组合伪距观测方程。
同理,卫星接收机解算得到的载体与第j 颗卫

星之间的伪距率可以表示为

ρ̇j
g =̇ρj +δ̇lt+νj̇

ρ (10)

其中,̇ρj 为载体与第j颗GNSS卫星之间的实

际相对速率;δ̇lt 为钟漂等效距离率误差,由于δ̇lt
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是伪距率计算中的主要误差,因此在建立伪距率误

差模型时,主要考虑了该误差的影响;νj̇
ρ 为伪距率

测量噪声。
根据惯性导航解算得到的载体速度 [Vex Vey

Vez]T,可以计算出与第j颗卫星之间的伪距率为

  ρ̇j
g =ej

x(Vex -Vj
ex)+ej

y(Vey -Vj
ey)+

ej
z(Vez -Vj

ez) (11)
设载体速度的真值为 [Vx Vy Vz]T,将式

(11)在[X Y Z]T 和[Vx Vy Vz]T 处进行泰

勒展开,并忽略二阶以上高阶项得

ρ̇j
g =̇ρj +gj

xδx+gj
yδy+gj

zδz+
ej

xδVx +ej
yδVy +ej

zδVz (12)
其中

gj
x =

Vx -Vj
ex

ρj -ρ̇j(X -Xj
e)

(ρj)2

gj
y =

Vy -Vj
ey

ρj -ρ̇j(Y-Yj
e)

(ρj)2

gj
z =

Vz -Vj
ez

ρj -ρ̇j(Z-Zj
e)

(ρj)2

结合式(10)和式(12),可得惯性/卫星紧组合

导航系统的伪距率观测方程为

δ̇ρj =gj
xδx+gj

yδy+gj
zδz+ej

xδVx +

ej
yδVy +ej

zδVz -δ̇lt-νj̇
ρ (13)

在可见卫星数少于4颗时,用数学模型拟合得

到的钟漂作为真实钟漂对卫星接收机输出的伪距

率进行补偿,则式(13)可转化为

δ̇ρj =gj
xδx+gj

yδy+gj
zδz+ej

xδVx +
ej

yδVy +ej
zδVz -νj̇

ρ (14)
式(14)即为可见卫星数少于4颗时的惯性/卫

星紧组合伪距率观测方程。
结合式(9)和式(14),可得时钟模型辅助的惯

性/卫星紧组合导航算法的观测方程。

4 试验结果与分析

为了验证本文提出的时钟模型辅助的惯性/卫

星紧组合导航算法的正确性和有效性,进行了跑车

数据离线仿真试验,比较了传统惯性/卫星紧组合

导航方法和本文提出的时钟模型辅助的惯性/卫星

紧组合导航算法在少星情况下的定位、测速精度。
首先,在进行跑车试验的过程中采集GNSS接收

机数据和惯性测量数据,陀螺仪和加速度计的数据

5ms存储一次,GNSS接收机数据0.1s存储一次。跑

车试验过程中的惯性测量单元(InertialMeasurement
Unit,IMU)和GNSS接收机的参数如表1所示,跑车

试验实物图如图3所示,跑车试验位置二维轨迹如图

4所示。用跑车试验中采集的离线数据进行离线仿

真试验,建模时间分别设置为100s、80s、60s、30s、25s,
建模完成后将有效卫星数分别设为3颗和2颗。试

验结果如图5~图8所示。

表1 惯性测量单元和卫星接收机参数

Tab.1 TheparametersofIMUandsatellitereceiver

惯性测量单元 GNSS接收机

陀螺仪 加速度计 定位精度 原始数据输出分辨率

零偏/
[(°)/h]

零偏稳定

性/[(°)/h]
零偏/mg

零偏稳定

性/mg

位置/
(m,1σ)

速度/
(m/s,1σ)

伪距/
(m,1σ)

伪距率/
(m/s,1σ)

卫星位置/
(m,1σ)

卫星速度/
(m/s,1σ)

20 30 8 5 10 0.2 1 0.01 1 1

图3 跑车试验实物图

Fig.3 Pictureofvehicleexperiment

  
图4 车载试验水平位置

Fig.4 Horizontalpositionofvehicleexperiment
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图5 3颗可见卫星下位置曲线

Fig.5 Positioncurveincaseof3visiblesatellites

  
图6 3颗可见卫星下速度曲线

Fig.6 Velocitycurveincaseof3visiblesatellites

图7 2颗可见卫星下位置曲线

Fig.7 Positioncurveincaseof2visiblesatellites

  
图8 2颗可见卫星下速度曲线

Fig.8 Velocitycurveincaseof2visiblesatellites

  通过图5~图8和表2可以看出,在可见卫星

少于4颗(3颗和2颗)、建模时间大于25s时,本文

方法的定位测速精度明显优于传统方案;在建模时

间小于25s时,钟差、钟漂模型的精度明显降低,定
位测速误差明显变大。具体结果如表2所示。

表2 传统方法和本文方法试验结果对比

Tab.2 Comparisonbetweenthetraditionalmethodandthemethodproposedinthispaper

3颗可见卫星 2颗可见卫星

最大位置误差/m 最大速度误差/(m/s) 最大位置误差/m 最大速度误差/(m/s)

纬度 经度 高度 东向 北向 天向 纬度 经度 高度 东向 北向 天向

传统方法 7 14 130 0.6 0.6 2.0 90 350 1400 2.5 1.0 8.4

在
线
建
模
时
间

100s 4 3 14 0.4 0.5 0.5 10 30 15 1.5 0.5 0.6

80s 6 5 23 0.5 0.5 1.5 12 140 24 2.8 0.7 1.5

60s 13 8 49 0.6 0.8 2.2 15 90 70 5.9 0.7 2.7

30s 9 5 40 0.5 0.6 2.0 13 120 50 4.4 0.8 2.0

25s 52 31 164 1.3 2.6 7.4 64 724 225 18 2.9 8.5
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5 结论

本文针对可见卫星少于4颗时的组合导航方

案,提出了一种基于钟差、钟漂模型辅助的惯性/卫

星紧组合导航算法,该算法通过正常情况下的钟

差、钟漂估计值建立钟差和钟漂的数学模型,在可

见卫星少于4颗时,用钟差、钟漂模型计算系统的钟

差和钟漂,并作为钟差、钟漂的真实值。通过采集

跑车试验数据进行离线仿真试验,比较了传统方法

和本文方法在可见卫星少于4颗情况下的定位、测
速精度。结果表明,本文设计的基于钟差、钟漂模

型辅助的惯性/卫星紧组合导航算法在可见卫星数

少于4颗时具有较好的效果,在建模时间大于25s
时,定位精度比传统方法提高了2倍以上,定位和测

速精度明显高于传统方法。
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