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摘　要：提出了一种 ＰСБН系统与捷联惯导系统的组合 Ｋａｌｍａｎ滤波器的设计方案。 采用相关
函数法对 ＰСБН系统斜距和方位角数据进行分析，给出了 ＰСБН系统误差模型，并建立了
ＰСБН／ＳＩＮＳ组合系统状态方程。 应用球面三角关系原理，详细推导了斜距差ΔD，方位角差ΔB
与惯导位置误差之间的关系，建立了 ＰСБН／ＳＩＮＳ组合滤波器量测方程。 Ｋａｌｍａｎ滤波器采用间
接滤波输出校正法方案。 采用文中设计模型及算法，设计典型飞行轨迹，对组合系统进行了仿
真，仿真结果表明：该滤波器能较好实现 ２个系统的组合，提高了系统导航精度。
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随着无线电导航系统的架设和使用范围越来越广泛，如何利用该重要资源提高相关机型的导航精度成
为一个重要研究课题。
某型近程无线电导航系统（ＰСБН）与捷联惯导系统二者各有特点，且具有优势互补性。 在 ＰСБН信号

覆盖的区域内，利用 ＰСБН的信息和惯导系统组合，能抑制惯导误差随时间的积累，提高飞机区域导航或着
陆前进场所需的导航信息的精度。
无线电近程导航系统与惯导系统的组合设计相关研究和文献较少，其组合导航卡尔曼滤波器设计的关

键问题是建立 ＰСБН系统误差模型和量测方程的建立，本文对采集的 ＰСБН数据进行分析，建立了系统误差
模型，并利用球面三角关系建立了 ＰСБН／ＳＩＮＳ量测方程。 从而设计实现了 ＰСБН／ＳＩＮＳ组合导航卡尔曼滤
波器。

１　ＰСБН误差模型
ＰСБН系统是由地面台站和机载设备组成的极坐标定位导航系统［１］ 。 设计 ＰСБН／ＳＩＮＳ组合 ｋａｌｍａｎ滤

波器的一个关键问题是建立 ＰСБН误差模型。
本文利用系统配套的外置检测设备采集数据，将采集的斜距、方位角数据作为原始数据。 对采集的数据

进行分析，结合时序分析等方面的理论，采用相关函数法进行误差建模。
由于考虑到 ＰСБН与 ＳＩＮＳ组合滤波器状态变量选取为误差量即 δB（方位角误差），δD（斜距误差），因

此首先对原始数据进行误差量转换，然后对所得到的误差量数据进行建模分析。
δB和 δD为随机过程，是一组时间序列，首先对该随机过程进行平稳性假设检验，经验证，δB和 δD都满

足平稳性假设条件，即均为平稳性时间序列。 因为相关函数法拟合的模型用于卡尔曼滤波非常方便，因此采

倡 收稿日期：２００９ －１２ －２１
　基金项目：陕西省自然科学基础研究计划资助项目（ＳＪ０８Ｆ０６）
　作者简介：胡奕明（１９７０ －）， 男，陕西西安人， 讲师， 博士生，主要从事组合导航与数据融合研究；Ｅ－ｍａｉｌ： ｈｙｍ２００６９１１＠ｙａｈｏｏ．ｃｏｍ．ｃｎ；

田孝华（１９６５ －），男，湖南石门人，教授，主要从事军用无线电导航研究；
秦永元（１９４６ －），男，江苏常熟人，教授，博士生导师，主要从事导航制导与控制研究畅



用相关函数法对该平稳时间序列进行建模。
经分析 δB和 δD近似为一相关时间很短，均方差很小的一阶马尔可夫过程，其模型为：

δ痹ξ＝－１／τξδξ＋Rm（ t） （１）
根据式（１），用最小二乘法计算得出模型参数为：相关时间τD ＝τB ＝１０ ｓ，白噪声均方差 RδB ＝０畅０５°，RδD

＝５０ ｍ，式中：τD，τB 分别为斜距和方位角误差量的相关时间系数；RδB，RδD为方位角和斜距均方误差。

２　ＰСБН／ＳＩＮＳ组合导航 ｋａｌｍａｎ滤波器设计
本文设计 ＰСБН／ＳＩＮＳ组合导航系统采用间接法输出校正方案，其结构见图 １。

图 １　ＰСБН／ＳＩＮＳ组合系统结构
Ｆｉｇ畅１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ＰＣＢＨ／ＳＩＮＳ

　　图中 ｋａｌｍａｎ滤波器设计模型为：
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2畅1　捷联惯导系统状态方程建立
式（２）中捷联惯导系统的状态向量取 ２４维状态变量：［２ －３］

XＩＮＳ ＝ 矱nＴ δvnＴ δL δλ δh εbＴb εbＴr 楚bＴ
b 　δKＴ

G　δKＴ
A

Ｔ
（３）

式中：矱n
为姿态误差角；δvn为速度误差；δL、δλ、δh分别为纬度、经度和高度误差；εbb为陀螺常值漂移；εbr为陀

螺相关漂移；楚b
b为加速度计常值偏置误差；δKG 为陀螺刻度系数误差，δKA 为加速度计刻度系数误差。

捷联惯导状态转移矩阵 FＩＮＳ中各系数根据指北方位捷联惯导误差方程确定。
2畅2　ＰСБН系统状态方程

取 ＰСБН系统状态变量为 ２维，即斜距误差 δD和方位角误差 δB：
XΡＣΒΗ ＝ δD δB Ｔ （４）

状态方程为：

δD
·

δ B
· ＝［FΡＣΒΗ］

δD
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wD

wB
（５）

根据式（１），得：

FΡＣΒΗ ＝
－１／τD ０
０ －１／τB

　，GΡＣΒΗ ＝
１ ０
０ １

（６）

2畅3　ＰСБН／ＳＩＮＳ组合滤波器量测方程
ＰСБН／ＳＩＮＳ组合的量测量由 ＳＩＮＳ计算经纬度得到的斜距和飞机方位角信息与 ＰСБН输出的斜距和飞

机方位角信息相减得到
［４ －７］ ，即：

ZΡＣΒΗ ＝
ΔD
ΔB ＝

DＩＮＳ

BＩＮＳ
－

DΡＣΒΗ

BΡＣΒΗ
（７）

量测方程：
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下面推导斜距差ΔD，方位角差ΔB与惯导位置误差之间的关系，从而确定 H阵。
由于飞机离 ＰСБН地面台距离短，因此斜距可以在直角坐标系中求解，假设飞机在 P 点，ＰСБН地面台

在 O点，见图 ２。 其斜距为：

D＝ h２ ＋ρ２ （９）
式中：h等于飞机高度 ＰСБН地面台高度；ρ是利用惯导经纬度信息和 ＰСБН地面台经纬度信息计算出的水
平距离。 从式（９）可见，斜距 D是二元函数 D＝f（h，ρ），对式（９）取全微分，得：

ｄD＝δDδρｄρ＋
δD
δhｄh＝

ρ
D ｄρ ＋

h
D ｄh （１０）

式中：ｄh为惯导高度误差，关键是求水平距离误差 ｄρ它与惯导误差 δL，δλ的关系。 ｄρ与 δL，δλ的关系按球
面三角关系分析，图 ３ 为飞机与地面台在地球表面的球面三角关系图。

图 ２　ＰСБН台站与飞机的直角坐标图
Ｆｉｇ畅２　ｒｉｇｈｔ －ａｎｇｌｅ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｆｒａｍｅ ｏｆ ＰＣＢＨ ａｎｄ ｐｌａｎｅ

图 ３　ＰСБН台站与飞机的球面三角关系图
Ｆｉｇ畅３　ｓｐｈｅｒｉｃａｌ ｔｒｉａｎｇｌｅ ｏｆ ＰＣＢＨ ａｎｄ ｐｌａｎｅ

　　图 ４中，LΡＣΒΗ为 ＰСБН地面台纬度（ ｒａｄ），LP 为飞机纬度（弧度），ρ／Re 为水平弧长，角 B 为方位角，Δλ
为飞机和 ＰСБН地面台之间的经度差（ｒａｄ），对 ρ／Re 边用球面三角边余弦定理，得：

ｃｏｓ（ρ／Re） ＝ｃｏｓ（π／２ －LΡＣΒΗ）ｃｏｓ（π／２ －LP） ＋ｓｉｎ（π／２ －LΡＣΒΗ）ｓｉｎ（π／２ －Lp）ｃｏｓΔλ＝
　 ｓｉｎLΡＣΒΗｓｉｎLP ＋ｃｏｓLΡＣΒΗｃｏｓLPｃｏｓΔλ （１１）

再应用球面三角第一五元素公式，得出：
ｓｉｎ（ρ／Re）ｃｏｓA ＝ｃｏｓ（π／２ －LΡＣΒΗ）ｓｉｎ（π／２ －LP） －ｓｉｎ（π／２ －LΡＣΒΗ）ｃｏｓ（π／２ －LP）ｃｏｓΔλ＝

　 ｓｉｎLΡＣΒΗｃｏｓLp －ｃｏｓLΡＣΒΗｓｉｎLPｃｏｓΔλ （１２）
对式（１１）中的 ρ取全微分，并利用式（１２）：得

δρ＝（ －ｃｏｓAδL ＋ｃｏｓLP ｓｉｎAδλ）Re （１３）
式（１０）中，A＝ａｒｃｓｉｎ（ｃｏｓLΡＣΒΗｓｉｎΔλ／ｓｉｎ（ρ／Re））。
把式（１３）代入式（１０），得：

ｄD＝ρ／Dｄρ＋h／Dｄh＝ρ／D（ －ｃｏｓAδL＋ｃｏｓLPｓｉｎAδλ）Re ＋h／Dｄh （１４）
式（１４）就是斜距误差方程，它反映了斜距误差与经度和纬度误差的关系，用于确定量测方程中的 H阵

相关元素。
同样，利用球面三角关系可得出方位角误差方程：

ｄB＝－Re ／ρ（ｓｉｎAδL＋ｃｏｓAｃｏｓLPδλ） （１５）
综合式（１４）和式（１５），得到 H阵非零元素的关系为：

ΔD
ΔB ＝

ρ／DRe（ －ｃｏｓA） ρ／DReｃｏｓLPｓｉｎA h／D
－Re／ρｓｉｎA －Re ／ρｃｏｓAｃｏｓLP ０

ΔL
Δλ
Δh

（１６）
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３　组合系统的仿真

采用以上模型及算法，对组合系统进行了仿真［８ －１０］ 。
3畅1　仿真条件

设计的仿真飞行轨迹为巡航轨迹，包括起飞、爬升、巡航等航段。 飞机起始位置的经纬度为 １０８畅０５°、
３４畅０５°，巡航高度 ３ ５００ ｍ，沿设计航迹向东飞行 ６８０ ｓ。 ＰСБН地面台位置北纬 ３４畅０°，东经 １０８畅０°，高度
０ ｍ。

初始姿态误差角：矱x ＝０畅５′，矱y ＝０畅５′，矱z ＝２０′；初始速度误差：δvn ＝ ０畅０１ ０畅０１ ０畅０１ ｍ／ｓ；初始高度
和经纬度误差：δh＝２０ ｍ，δL ＝２０ ｍ，δλ＝２０ ｍ；陀螺常值漂移：０畅１°／ｈ；陀螺相关漂移的相关时间：１００ ｓ；陀螺
相关漂移均方根：０畅０１°／ｈ；陀螺随机游走系数：０畅０１°／ｈ；陀螺刻度系数误差：１０ －４；加速度计常值偏置误差：１
×１０ －４ g；加速度计量测噪声标准差：１ ×１０ －５ g；加速度计刻度系数误差：１０ －４。
组合系统 Ｋａｌｍａｎ滤波器周期 １ ｓ。 惯导姿态更新周期 ２０ ｍｓ。

3畅2　仿真结果分析
仿真结果见图４ －７。 图４是未经组合的纯惯导位置误差，图５是经滤波组合后的位置误差，图６是纯惯

导速度误差，图 ７是组合后的速度误差。

图 ４　纯惯导输出位置误差
Ｆｉｇ畅４　Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ＳＩＮＳ Ｐｉｃｔｕｒｅ

图 ５　ＰСБН／ＳＩＮＳ组合滤波器位置误差
Ｆｉｇ畅５　Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ＰСБН／ＳＩＮＳ

图 ６　纯惯导输出速度误差
Ｆｉｇ畅６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ＳＩＮＳ Ｐｉｃｔｕｒｅ

图 ７　ＰСБН／ＳＩＮＳ组合滤波器速度误差
Ｆｉｇ畅７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ＰＣＢＨ／ＳＩＮＳ

　　仿真结果表明：从图 ４和图 ５看，捷联惯导的位置误差基本上得到了抑制，但由于 ＰСБН系统本身的定
位精度随着距离的增大而降低，滤波误差均有发散的趋势。 从图 ６ 和图 ７ 看，速度滤波误差发散趋势明显，
这是由于 ＰСБН／ＳＩＮＳ组合滤波对速度无直接校正。 总之，ＰСБН／ＳＩＮＳ组合导航能有效提高系统导航精度，
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并抑制捷联惯导误差随时间的积累。

４　结束语

本文根据大量数据分析，给出了 ＰСБН系统数学模型，经 ＰСБН／ＳＩＮＳ组合滤波器仿真验证模型的正确
及组合方案的可行。 利用现有无线电导航系统参与组合，系统较好地抑制了惯导误差时间积累，降低了系统
对惯性器件精度的要求，很大程度上提高了系统导航精度，可见 ＰСБН／ＳＩＮＳ是一种满足军用飞机导航系统
要求，较好适应实战环境的系统。
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