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摘摇 要:
高精度导航系统是民用飞机必备的机载航电设备。 针对民用飞机导航传感器冗余配置特点,设计了一种基

于三级滤波的组合导航融合算法。 首先根据民用飞机传感器配置特点设计三级滤波架构,然后通过第一级

卡尔曼滤波器的局部估计、第二级联邦滤波器的全局估计和第三级全局滤波器的最优全局估计,最终实现

导航参数的最优全局估计。 最后,通过计算机仿真证明该方法具有很好的位置、速度和姿态估计精度,能够

满足民用飞机导航系统的高精度测量要求。
关键词:民用飞机;惯性导航系统;GPS;卡尔曼滤波

[Abstract] The high precision navigation is the essential avionics equipment of civil aircraft. Aiming at redun鄄
dance navigation system of civil aircraft, an integrated navigation method for civil aircraft based on three filter was
described. The principle of this method was introduced. Then the first step Kalman filter was used to implement lo鄄
cal estimation, and the second step federate Kalman filter was used to implement whole estimation, and the third
step whole filter was used to implement optimization estimation. Finally, the simulation of this method was finished.
A simulation result demonstrated that this method has higher precision of position and velocity and attitude, which
can satisfy the requirement of higher precision civil aircraft navigation.
[Key words] Civil Airplane; Inertial Navigati System;GPS; Kalman Filter

0摇 引言

为了确保民机飞行安全,大型民用飞机一般配

备冗余的导航传感器,如空客 A320 一般配备有 3
部惯性导航系统( IRS)、2 部 GPS 等导航传感器设

备[1]。 如何利用冗余的传感器信息进行导航计算,
提供估计飞机位置和速度的最佳解决方案,最终满

足区域导航所需的导航性能,是民用飞机导航系统

亟待解决的关键技术[2-3]。
美国的霍尼韦尔公司、柯林斯公司、GE 公司以

及法国的泰勒斯公司垄断了支线、干线及商务飞机

的航电系统市场,针对民用飞机冗余传感器配置

下,该如何进行导航信息的最优融合,国外相关资

料甚少。 目前国内针对单套惯导和单套 GPS 的组

合导航有多种滤波方法,如粒子滤波、自适应滤波、
H肄滤波方法等[4-7],主要是利用这些组合算法提高

导航系统的精度,但是关注于如何面对民机应用背

景,如何结合冗余传感器配置进行导航算法设计,
满足民用航空领域的精确性和可靠性,国内涉足研

究甚少。
因此,针对民用飞机冗余传感器配置特点,提

出了一种基于三级滤波架构的导航参数最优融合

方法,充分利用 3 套 IRS、2 套 GPS 的信息,通过三

级滤波实现飞行管理系统的位置、速度和姿态的最

优估计,并通过仿真分析验证了算法的有效性。 该

方法不仅有效地利用了民用飞机冗余导航传感器
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配置特点,同时,提高了导航参数的估计精度和可

靠性,是一种相对经济且易于工程实现的方法,希
望能对我国民用飞机的工程实现有一定的参考

价值。

1摇 三级滤波组合导航结构

针对配置有三套 IRS 和两套 GPS 的系统,设计

基于三级滤波的组合导航结构。 在三级滤波组合

导航系统中,惯性导航系统具有导航参数全面、机
动跟踪能力强、输出及时连续、抗干扰能力强等优

点,因而作为组合导航系统的基本系统[7]。 首先,
以 IRSi( i=1,2,3)为公共参考系统,GPS j( j = 1,2)为
参考子系统,设计 IRSi / GPS j 组合导航的第一级卡

尔曼滤波器 KF ij,计算获得组合导航系统状态的 6

组局部最优估计 x^ KFij。 然后,利用联邦滤波技术将

局部最优估计值 x^ KFij送入第二级联邦滤波器 MKFi

进行全局信息融合,得到系统状态的全局估计

x^ MKFi。 最后,利用获得的导航参数误差状态的全局

估计值 x^ MKFi,分别对 IRSi 进行误差校正,并将校正

后的导航参数送入第三级全局滤波器 MLS 进行全

局信息的最优融合,最终实现位置、速度和姿态等

导航参数的最优全局估计。 如图 1 所示为基于三级

滤波的组合导航结构图。

图 1摇 基于三级滤波的组合导航结构图

2摇 三级滤波器设计

2. 1摇 第一级卡尔曼滤波器设计

以 IRSi 为公共参考系统,以 GPS j 作为参考子

系统,设计 IRSi / GPS j 组合的第一级卡尔曼滤波器

KFij,从而得到导航参数的局部最优估计。
取 IRSi 导航参数误差、惯性仪表误差和 GPS 时

钟误差作为第一级卡尔曼滤波器 KFij的状态,即状

态量为 xKFij = [ xNAVi;xIMUi;xGPSj],其中 xNAVi = [准n
i 摇

啄vni 摇 啄Li 摇 啄姿 i 摇 啄hi] T 为 IRSi 导航参数误差、xIMUi =

[着b
bi 摇 塄b

bi] T 为惯性仪表误差、xGPSj =[啄tuj 摇 啄truj]
T 为

GPS 时钟误差,准n
i 为第 i 个 IRS 的三个姿态角误差、

啄vni 为第 i 个 IRS 的三个速度误差、啄Li、啄姿 i、啄hi 为第

i 个 IRS 的位置误差、着b
bi为第 i 个 IRS 的陀螺仪三轴

的常值漂移、塄b
bi为第 i 个 IRS 的加速度计三轴的常

值偏置误差、啄tuj和 啄truj分别为第 j 个 GPS 的等效时

钟误差和等效时钟频率误差,进而建立 KFij的 17 阶

状态方程:
x^ KFij =FKFijxKFij+wKFij (1)
式中:
FKFij =
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wKFij为系统白噪声。
设 GPS j 接收机测量的对应伪距为 籽Gi,则 IRSi /

GPS j 伪距组合的量为 zKFij = 籽Gi-籽Ii,籽Ii为利用 IRSi 信

息计算出的伪距信息,进而建立滤波器 KFij的量测

状态方程:
zKFij =HKFijxKFij+vKFij (2)
其中,HKFij 为量测阵, vKFij 为伪距信息的量测

噪声。
根据系统的状态方程和观测方程,采用卡尔曼

滤波算法对导航参数误差进行局部估计。
2. 2摇 第二级联邦滤波器设计

取 IRSi 的状态 xMKFi = [ xNAVi;xIMUi]作为公共参

考状态,利用第一级卡尔曼滤波器 KFij,可分别计算

获得导航参数的 6 组局部最优估计 x^ KFij及其协方差

阵 P ij,然后,将 x^ KFij = [ x^ NAVi;x
^
IMUi;x

^
GPSj]中的[ x^ NAVi;

x^ IMUi]送入第二级联邦滤波 MKFi 器,对系统公共参

考状态 xMKFi进行最优加权最小二乘估计,从而获得

导航参数的全局估计 x^ MKFi和协方差 Pci,第二级联邦

滤波器为:

x^ MKFi =Pci 撞
2

j=1
P-1

cij x
^

( )cij (3)

Pci = 撞
2

j=1
P-1( )cij

-1 (4)

式中,x^ cij和 Pcij为第一级卡尔曼滤波器解输出的导
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航参数局部最优估计值 xKFij = [ x^ NAVi;x
^
IMUi;x

^
GPSj]中

的[x^ NAVi;x
^
IMUi]及其协方差阵。

2. 3摇 第三级全局滤波器设计

根据导航参数全局估计 x^ MKFi,对 IRSi 输出的导

航参数进行反馈校正,得到校正后的导航参数 Y^ i =

兹^ i 摇 酌^ i 摇 鬃^ i 摇 v^ nci 摇 L^ i 摇 姿^ i 摇 h^[ ]i
T,其中, 兹^ i、酌

^
i、鬃

^
i 分

别为第 i 个经反馈校正的 IRSi 输出的俯仰角、横滚

角和航向角,v^ nci为第 i 个经反馈校正的 IRSi 输出的

载体速度,L^ i、姿
^
i、h

^
i 分别为第 i 个经反馈校正的 IRSi

输出的载体纬度、经度和高度。
采用马尔可夫估计建立第三级全局滤波器

MLS 进行全局信息融合,最终获得三级滤波的组合

导航系统输出的最优全局估计 Y^ ,包括飞机的位置、
速度和姿态等信息,第三级全局滤波器为:

Y^ =Pc 撞
3

i=1
P-1

i Y^( )i (5)

Pc = 撞
3

i=1
P-1( )i

-1 (6)

其中,P i =AiPciAT
i ,Pci是由第二级联邦滤波器输

出的姿态、速度、位置的全局估计值对应的协方差

阵,Ai 为线性变化阵,即 Ai =
Di 0
0
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T'pqi(p= 1,2,3;q = 1,2,3)根据 Cn'
bi求得,其中 Cn'

bi为

第 i 个 IRSi 校 正 前 的 姿 态 阵, Cn'
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3摇 仿真研究

对设计的基于三级滤波的组合导航系统进行

仿真分析。 仿真的三维轨迹如图 2 所示,整个飞行

时间为 3 500s,飞行过程包括滑跑、加速、起飞、爬
升、平飞、转弯、下降、减速一系列机动动作。

仿真过程中,三套 IRS 的惯性器件误差参数如

表 1 所示,另外 GPS 伪距量测噪声为 8m,接收机钟

漂的均方值为 1m / s,相关时间为 1 000s。

图 2摇 位置轨迹三维图

表 1摇 三套 IRS 的惯性器件参数设置

IRS1

陀螺常值漂移 [0. 01摇 0. 01摇 0. 01](毅 / h)

陀螺随机游走 [0. 002摇 0. 002摇 0. 002](毅 / h )

加计常值偏置 [50摇 50摇 50](滋g)

加计常值游走 [8摇 8摇 8](滋g· s)

初始对准误差 [-0. 17'摇 0. 17'摇 2. 76']

IRS2

陀螺常值漂移 [-0. 01摇 0. 009摇 -0. 012](毅 / h)

陀螺随机游走 [0. 002摇 0. 002摇 0. 002](毅 / h )

加计常值偏置 [48摇 -52摇 50](滋g)

加计常值游走 [8摇 8摇 8](滋g· s)

初始对准误差 [0. 18'摇 0. 17'摇 -2. 76']

IRS3

陀螺常值漂移 [0. 009摇 -0. 013摇 0. 01](毅 / h)

陀螺随机游走 [0. 002摇 0. 002摇 0. 002](毅 / h )

加计常值偏置 [-47摇 51摇 -50](滋g)

加计常值游走 [8摇 8摇 8](滋g· s)

初始对准误差 [-018'摇 -0. 16'摇 2. 48']

摇 摇 仿真结果如图 3 ~ 图 5 所示,图中列出了基于

三级滤波的民用飞机导航参数融合算法的仿真结

果。 图中实线为三级滤波算法后的平台失准角误

差、速度误差和位置误差,其余线条为三套 IRS 分别

与两套 GPS 单独组合的误差曲线。
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图 3摇 三 IRS 两套 GPS 组合平台失准角误差

图 4摇 三套 IRS 两套 GPS 组合速度误差

图 5摇 三套 IRS 两套 GPS 组合位置误差

摇 摇 从仿真结果可以看出,平台失准角精度在 5min
左右稳定在 0. 2s 以内, 速度误差很快收敛到

0. 02m / s以内,飞机纬度和经度误差很快就能够稳

定在 2m 以内。 采用三级滤波融合算法后,飞机平

台角、速度、位置等导航参数能够在较短的时间内

以较高的精度到达稳定状态,明显优于 IRS 和 GPS
单套组合导航方法。

4摇 结论

针对民用飞机导航传感器信息冗余的特点,设
计了导航参数的三级滤波架构,通过第一级卡尔曼

滤波器的局部估计、第二级联邦滤波器的全局估计

和第三级全局滤波器的最优全局估计,最终实现导

航参数的最优全局估计。 并通过仿真分析验证了

算法的有效性,该算法不仅有利于冗余导航传感器

信息的充分利用,同时提高了导航参数估计的精度

和导航系统的可靠性,从而提高了民用飞机冗余传

感器配置下的导航性能。
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