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摘　要：为了提高风场干扰环境下飞艇的导航精度，研究飞艇抗风场干扰导航算法。在建立风场干扰条
件下飞艇速度误差约束模型的基础上，设计抗风场干扰的约束 Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡尔曼滤波算法。确定风场干扰条
件下飞艇的速度误差约束量，将该约束与Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡尔曼滤波算法相结合，对速度误差进行估计和补偿，以
减小风场对飞艇定位精度的影响；证明该算法的状态估计量不仅是无偏的，而且协方差小于标准 Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ
卡尔曼滤波的协方差；将提出的算法应用于捷联惯导／天文／合成孔径雷达组合导航系统中进行仿真验证，并
与自适应扩展卡尔曼滤波和抗差自适应 Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡尔曼滤波算法进行比较。结果表明：提出的约束
Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡尔曼滤波算法的滤波性能明显优于自适应扩展卡尔曼滤波和抗差自适应 Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡尔曼滤波
算法，能够有效抑制风场对飞艇定位精度的影响，提高飞艇的导航定位精度。
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　　临近空间是指高度在１０ｋｍ～１００ｋｍ范围内
的空间，是目前人类活动较少的空间区域。平流

层位于临近空间底层，高度在１０ｋｍ～５０ｋｍ之
间，气流以平流运动为主，特别适合高空飞行。平

流层飞艇具有飞行高度高、生存能力强、覆盖范围

大、成本低、信息获取快、可快速布置和转移等优

势，具有很高的军事应用价值［１－２］。因此，在国防

建设中具有重要的作用和地位。正是由于临近空

间所具有的重要战略位置，近年来，世界各军事强

国都在大力开发临近空间资源［３－４］。

但是，飞艇具有大跨度柔性气囊结构，飞行速

度相对较低，因此，自身的定位精度容易受到风场
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的影响［５－６］。为了减小风场对飞艇导航定位精度

的影响，需要研究风场干扰条件下的飞艇导航定

位算法。近几年，国内外关于风场对飞艇导航精

度的研究已有报道。文献［７］采用势流理论的方
法，研究了风场对飞艇导航精度的影响；文献［８］
为了研究风场对飞艇导航精度的影响，建立了高

空飞艇（ＨｉｇｈＡｌｔｉｔｕｄｅＡｉｒｓｈｉｐｓ，ＨＡＡ）空气动力学
模型和六自由度动力学方程。但文献［７－８］都
是针对飞艇线性动力学模型研究风场对飞艇的影

响，由于线性模型的局限性，难以准确描述飞艇在

复杂大气中的飞行特性，需要做进一步研究。文

献［９］研究了飞艇非线性动力学模型的高频振动
反馈镇定控制律，但高频控制输入在实际应用时

受到一定条件的限制。文献［１０］设计了自适应
联邦滤波算法，通过改善 ＳＩＮＳ／ＧＰＳ／陆标组合导
航系统平台误差角的估计精度，来提高飞艇自身

的定位精度，但该方法需要精确已知量测噪声统

计特性，这在实际工程应用中较难满足。文

献［１１］建立了飞艇俯仰角姿态控制的动力学模
型，设计了离散滑模变结构控制方案，从姿态分析

的角度对飞艇进行控制，提高飞艇的定位精度。

上述文献虽然从不同角度研究了飞艇导航定位算

法，但没有分析风场对飞艇定位精度的影响，以及

如何抑制风场的干扰。

本文以减小风场对飞艇导航精度的影响为目

的，建立风场干扰下的飞艇速度误差约束模型，设

计抗风场干扰下的约束 Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡尔曼滤波
（ＣｏｎｓｔｒａｉｎｔｓＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＣＵＫＦ）
算法。

１　风场模型

２０ｋｍ的平流层垂向风速变化较小，且飞艇
的垂向位置变化也不大，因此，忽略风速的垂向变

化，建立如式（１）所示的风速模型。
ｖｗ．ｘ＝ｖｗｃｏｓα１
ｖｗ．ｙ＝ｖｗｓｉｎα{

１

（１）

式（１）中，ｖｗ表示风速，ｖｗ．ｘ和ｖｗ．ｙ分别表示风速在
横轴和纵轴方向的分量，α１为风速与横轴的夹
角。风速合成关系如图１所示。

图１中，ｖａ表示飞艇空速，ｖｅ为飞艇地速，α２
表示 ｖｅ与横轴的夹角，α３为 ｖａ与横轴的夹角。
从图１可以看出式（２）成立。

ｖｗ＝ ｖ２ｗ．ｘ＋ｖ
２
ｗ槡 ．ｙ

α１＝ａｒｃｔａｎ（ｖｗ．ｙ／ｖｗ．ｘ{ ）
（２）

图１　速度合成关系图
Ｆｉｇ．１　Ｓｐｅｅｄｓｙｎｔｈｅｔｉｃｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｄｉａｇｒａｍ

２　风场约束模型

假设飞艇飞行的风场环境可用式（１）和
式（２）描述，则风场干扰下的飞艇状态误差方
程为：

δｘ＝δｖａｃｏｓα３＋δｖｗ．ｘ＝δｖｅｃｏｓα２
δｙ＝δｖａｓｉｎα３＋δｖｗ．ｙ＝δｖｅｓｉｎα２
α３＝

{
ω

（３）

式（３）中，δｘ和 δｙ分别是飞艇在 ｘ轴和 ｙ轴上的
位置误差，δｖａ和 δｖｅ分别为飞艇空速和地速误
差，δｖｗ．ｘ和δｖｗ．ｙ分别为风速误差在 ｘ轴和 ｙ轴上
的投影，ω为转角速率。

３　ＣＵＫＦ算法

假设非线性动力学系统方程为：

ｘｋ＋１＝ｆ（ｘｋ）＋ｗｋ
ｚｋ＋１＝ｈ（ｘｋ＋１）＋ｖｋ{

＋１

（４）

式（４）中，ｘｋ为 ｋ时刻系统的状态向量，ｆ（·）和
ｈ（·）均为非线性函数，ｗｋ为系统噪声，ｚｋ为量测
向量，ｖｋ为量测噪声。

３．１　提出的约束ＵＫＦ算法步骤

Ｓｔｅｐ１：初始化，得到初始状态估值和初始
方差。

ｘ^０＝Ｅ（ｘ０） （５）
Ｐ０＝Ｅ［（ｘ０－ｘ^０）（ｘ０－ｘ^０）

Ｔ］ （６）
Ｓｔｅｐ２：采样和对应权值。
采用比例对称采样方法，选取Ｌ＝２ｎ＋１个采

样点。其对应的估值权系数和协方差权系数为：

｛χｉ｝＝

ｘ０， ｉ＝０

ｘ０＋γ Ｐ槡 ０， ｉ＝１，…，ｎ

ｘ０－γ Ｐ槡 ０， ｉ＝ｎ＋１，…，２ｎ
{

＋１

（７）

Ｗｍｉ＝
λ／（ｎ＋λ）， ｉ＝０
１／［２（ｎ＋λ）］， ｉ≠{ ０

（８）

·５６·
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Ｗｃｉ＝
λ／（ｎ＋λ）＋（１＋β－α２）， ｉ＝０
１／［２（ｎ＋λ）］， ｉ≠{ ０

（９）

式（８）和式（９）中，

γ＝ ｎ＋槡 λ （１０）
λ＝α２（ｎ＋ｋ）－ｎ （１１）

其中：ｎ＝９，ｋ＝０，α＝１Ｅ－４，β＝２［１２－１３］。
Ｓｔｅｐ３：预测方程。

χｉ（ｋ＋１ｋ）＝ｆ［χｉ（ｋｋ）］ （１２）

ｘ^（ｋ＋１ｋ）＝∑
Ｌ－１

ｉ＝０
Ｗｍｉχｉ（ｋ＋１ｋ） （１３）

Ｐ（ｋ＋１ｋ）＝∑
Ｌ－１

ｉ＝０
｛Ｗｃｉ［χｉ（ｋ＋１ｋ）－^ｘ（ｋ＋１ｋ）］·

　　［χｉ（ｋ＋１ｋ）－ｘ^（ｋ＋１ｋ）］
Ｔ｝ （１４）

ｚｉ（ｋ＋１ｋ）＝ｈ［χｉ（ｋ＋１ｋ）］ （１５）

ｚ^（ｋ＋１ｋ）＝∑
Ｌ－１

ｉ＝０
Ｗｍｉｚｉ（ｋ＋１ｋ） （１６）

Ｐｚｚ（ｋ＋１ｋ）＝∑
Ｌ－１

ｉ＝０
｛Ｗｃｉ［ｚｉ（ｋ＋１ｋ）－^ｚ（ｋ＋１ｋ）］·

　　［ｚｉ（ｋ＋１ｋ）－^ｚ（ｋ＋１ｋ）］
Ｔ｝ （１７）

Ｐｘｚ（ｋ＋１ｋ）＝∑
Ｌ－１

ｉ＝０
｛Ｗｃｉ［χ

ｘ
ｉ（ｋ＋１ｋ）－^ｘ（ｋ＋１ｋ）］·

　　［ｚｉ（ｋ＋１ｋ）－^ｚ（ｋ＋１ｋ）］
Ｔ｝ （１８）

其中，^ｘ（ｋ＋１ｋ）为状态量的一步预测的加权和，
Ｐ（ｋ＋１ｋ）为状态量协方差的一步预测加权和，
ｚ^（ｋ＋１ｋ）为量测量的加权和，Ｐｚｚ（ｋ＋１ｋ）和
Ｐｘｚ（ｋ＋１ｋ）分别为量测量的自协方差和量测量
的互协方差。

Ｓｔｅｐ４：更新方程。
　Ｋ（ｋ＋１）＝Ｐｘｚ（ｋ＋１ｋ）Ｐ

－１
ｚｚ（ｋ＋１ｋ） （１９）

ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）＝ｘ^（ｋ＋１ｋ）＋
　　Ｋ（ｋ＋１）［ｚ（ｋ＋１）－^ｚ（ｋ＋１ｋ）］ （２０）
Ｐ（ｋ＋１ｋ＋１）＝Ｐ（ｋ＋１ｋ）－
　　Ｋ（ｋ＋１）Ｐｚｚ（ｋ＋１ｋ）［Ｋ（ｋ＋１）］

Ｔ （２１）
其中，Ｋ（ｋ＋１）为滤波增益，^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）和
Ｐ（ｋ＋１ｋ＋１）分别为状态量的估值和协方差。

Ｓｔｅｐ５：约束估计。
约束条件为：

ＤＸ（ｔ）＝ｄ （２２）
式（２２）中，Ｄ为约束方程的状态约束矩阵，ｄ为约
束向量。

为了得到带有约束的状态估计值，需要求解

极值方程：

　珘ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）
＝ｍｉｎ［^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）］Ｔ·
　Σ－１［^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）］ （２３）

构造拉格朗日函数：

Ｌ＝［^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）］Ｔ·
Σ－１［^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）］＋
２λＴ［Ｄ^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｄ］ （２４）
分别对 ｘ^和λ求导并令其为零，有
Σ－１［^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）］＋ＤＴλ＝０

（２５）
和

Ｄ^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｄ＝０ （２６）
求解式（２５）和式（２６）得：

ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）＝ｘ^（ｋ＋１ｋ＋１）－
　　ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１［Ｄ^ｘ（ｋ＋１ｋ＋１）－ｄ］ （２７）

给定初始状态值，可递推计算出任意 ｋ时刻
的状态估计值。

３．２　算法性能分析

下面两个定理，给出了所提出的 ＣＵＫＦ算法
状态估计的均值和协方差的性质。

定理１：如果存在已知的对称正定矩阵 Σ，则
对于式（４）所描述的非线性系统，利用 ＣＵＫＦ算
法得到的状态估计是无偏的。即

Ｅ（^ｘ）＝Ｅ（ｘ） （２８）
证明：用状态量ｘ与式（２７）左右两边同时做

差，并代入式（２２），得：
ｘ－ｘ^ ＝ｘ－ｘ^＋ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１（Ｄ^ｘ－ｄ）

＝ｘ－^ｘ＋ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１［Ｄ^ｘ－ｄ－（Ｄｘ－ｄ）］
＝ｘ－ｘ^＋ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１（Ｄ^ｘ－Ｄｘ）
＝［Ｉ－ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ］（ｘ－ｘ^） （２９）
对式（２９）两边取均值，得：

Ｅ（ｘ－ｘ^）＝［Ｉ－ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ］Ｅ（ｘ－ｘ^）
（３０）

其中，^ｘ是由 ＵＫＦ算法计算得到 ｘ的估计值，^ｘ

是通过ＣＵＫＦ算法计算得到 ｘ的估计值。由于 ｘ^
是ｘ的无偏估计［１４］；因此，有Ｅ（ｘ）＝ｘ^，即Ｅ（ｘ－
ｘ^）＝０，故等式左边等于零，即 ｘ^也是ｘ的无偏估
计。

□
定理２：如果存在已知对称正定矩阵 Σ，则对

于式（４）所描述的非线性系统，由 ＣＵＫＦ算法得
到的状态估计值的协方差小于未加约束的标准

ＵＫＦ算法状态估计值的协方差。即
Ｃｏｖ（^ｘ）＜Ｃｏｖ（^ｘ） （３１）

证明：令 Ｊ＝ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ，由式（２９）
得：　

ｘ－ｘ^ ＝［Ｉ－ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ］（ｘ－ｘ^）
＝（Ｉ－Ｊ）（ｘ－ｘ^） （３２）

那么

·６６·



　第２期 赵岩，等：平流层飞艇抗风场干扰约束Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ卡尔曼滤波算法设计与应用

　Ｃｏｖ（ｘ－ｘ^）
＝Ｅ［（ｘ－ｘ^）（ｘ－ｘ^）Ｔ］
＝Ｅ｛［（Ｉ－Ｊ）（ｘ－ｘ^）］［（Ｉ－Ｊ）（ｘ－ｘ^）］Ｔ｝
＝（Ｉ－Ｊ）Ｃｏｖ（ｘ－ｘ^）（Ｉ－Ｊ）Ｔ

＝（Ｉ－Ｊ）Σ（Ｉ－Ｊ）Ｔ

＝Σ－ＪΣ－ΣＪＴ＋ＪΣＪＴ （３３）
由于Ｊ＝ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ，得到：

　ＪΣＪＴ

＝［ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ］Σ［ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ］Ｔ

＝［ΣＤＴ（ＤＴ）－１Σ－１Ｄ－１Ｄ］Σ［ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ］Ｔ

＝Σ［ΣＤＴ（ＤΣＤＴ）－１Ｄ］Ｔ

＝ΣＪＴ （３４）
将式（３４）代入式（３３），得：

Ｃｏｖ（ｘ－ｘ^）＝Σ－ＪΣ （３５）
即

Ｃｏｖ（ｘ－ｘ^）－Σ＝－ＪΣ （３６）
由于矩阵ＪΣ正定［１５］，所以

Ｃｏｖ（ｘ－ｘ^）＜Σ （３７）
□

从定理１和定理２可以看出ＣＵＫＦ的状态估
计值性能优于标准ＵＫＦ的性能。

４　组合导航系统建模

由于捷联惯导（ＳｔｒａｐｄｏｗｎＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＳＩＮＳ）、天文导航 （ＣｅｌｅｓｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＣＮＳ）和合成孔径雷达（ＳｙｎｔｈｅｔｉｃＡｐｅｒｔｕｒｅ
Ｒａｄａｒ，ＳＡＲ）三套系统工作时均不向外辐射信
号，具有较好的自主性，有利于提高长时间滞空飞

行的平流层飞艇的生存能力。且 ＳＩＮＳ具有导航
参数全面和抗干扰能力强等优点，因此，以ＳＩＮＳ为
主系统，ＣＮＳ和ＳＡＲ为辅助系统，构建ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／
ＳＡＲ组合导航系统。该系统兼备了 ＳＩＮＳ、ＣＮＳ和
ＳＡＲ各自的优点，通过 ＣＮＳ和 ＳＡＲ对 ＳＩＮＳ的修
正，克服了ＳＩＮＳ导航误差随时间积累的缺点。同
时也避免了ＣＮＳ导航参数不全面、ＳＡＲ针对沙漠
和海洋环境难以精确匹配的问题。该系统具有自

主性好、隐蔽性强、全天候、全天时工作等特点，能

满足飞行器对导航系统性能的要求。

４．１　组合系统的状态方程

选取东、北、天地理坐标系为导航坐标系，建

立组合导航系统的数学模型。

系统状态向量为：

　Ｘ（ｔ）＝［ＥＮＵδｖＥδｖＮδｖＵδλδＬδｈ］ （３８）
式（３８）中，Ｅ、Ｎ和Ｕ为 ＳＩＮＳ在东北天三个方
向的数学平台失准角，δｖＥ、δｖＮ和 δｖＵ为东北天三
个方向的速度误差，δλ、δＬ和δｈ为位置误差。

系统状态方程为：

Ｘ·（ｔ）＝ｆ［Ｘ（ｔ）］＋Ｗ（ｔ） （３９）
式（３９）中，ｆ（·）为非线性函数，其表达式由式（４０）
给出，Ｘ（ｔ）为系统状态向量，Ｗ（ｔ）为系统噪声。

ｆ［Ｘ（ｔ）］＝
Ｃ－１ω ［（Ｉ－Ｃ

ｃ
ｎ）^ω

ｎ
ｉｎ＋Ｃ

ｃ
ｎδω

ｎ
ｉｎ－Ｃ

ｃ
ｂδω

ｂ
ｉｂ］

Ａ
ｖＮ
ＲＭ＋ｈ

－
ｖＮ－δｖＮ

（ＲＭ－δＲＭ）＋（ｈ－δｈ）
ｖＥｓｅｃＬ
ＲＮ＋ｈ

－
（ｖＥ－δｖＥ）ｓｅｃ（Ｌ－δＬ）
（ＲＮ－δＲＮ）＋（ｈ－δｈ）

δｖ





















Ｕ

（４０）

Ａ＝［Ｉ－（Ｃｃｎ）
Ｔ］Ｃｃｂ^ｆ

ｂ
ｓｆ＋（Ｃ

ｃ
ｎ）
ＴＣｃｂδｆ

ｂ
ｓｆ－

　 （２δωｎｉｅ＋δω
ｎ
ｅｎ）×ｖ－（２^ω

ｎ
ｉｅ＋ω^

ｎ
ｅｎ）×δｖ＋

　 （２ωｎｉｅ＋ω
ｎ
ｅｎ）×δｖ＋δｇ

式（４０）中：Ｃω为欧拉平台误差角矩阵，Ｃ
ｃ
ｎ为导航

坐标系（ｎ）至计算坐标系（ｃ）的姿态变换矩阵，Ｃｃｂ
机体坐标系（ｂ）至ｃ系的姿态变换矩阵；^ωｎｉｅ和 ω

ｎ
ｉｅ

为地球坐标系（ｅ）至地心惯性坐标系（ｉ）角速度
实际值和理想值在 ｎ系上的投影，下同；δωｎｉｎ和
δωｂｉｂ分别为ω

ｎ
ｉｎ和ω

ｂ
ｉｂ的计算误差；^ｆ

ｂ
ｓｆ和 δｆ

ｂ
ｓｆ分别为

实际加速度计比力输出和加速度计测量误差；ｖ
和δｖ分别为实际速度和速度误差；δｇ为重力加
速度误差；Ｌ和ｈ分别为纬度和高度；ＲＭ和ＲＮ分
别为当地子午圈和卯酉圈曲率半径。

４．２　组合系统量测方程

ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子系统的量测方程为：
Ｙ１（ｔ）＝Ｈ１Ｘ（ｔ）＋Ｖ（ｔ） （４１）

系统的量测误差为：

Ｖ（ｔ）＝［ＶδＬＳ ＶδλＳ ＶδψＳ ＶδθＣ ＶδγＣ ＶδψＣ］Ｔ

（４２）
由于ＳＡＲ只能提供载体的位置和航向角信

息，由ＳＩＮＳ和ＳＡＲ输出的经度、纬度和航向角信
息作差得到ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子系统的量测量Ｙ１（ｔ）。

Ｙ１（ｔ）＝［ＬＩ－ＬＳ λＩ－λＳ ψＩ－ψＳ］Ｔ （４３）
式（４３）中，ＬＩ、λＩ、ψＩ为 ＳＩＮＳ输出的经度、纬度和
航向角信息，ＬＳ、λＳ、ψＳ为 ＳＡＲ输出的经度、纬度
和航向角信息。ＳＩＮＳ的状态方程采用数学平台
失准角，因此需要将量测方程中的姿态误差角转

换成数学平台失准角，即

δθＩ＝－ＥｃｏｓψＩ＋ＮｓｉｎψＩ

δγＩ＝
ＥｓｉｎψＩ－Ｎ（ｃｏｓψＩ－２ｓｉｎθＩｓｉｎγＩｃｏｓγＩｓｉｎψＩ）

ｃｏｓθＩ
δψＩ＝（－ＥｓｉｎψＩｔａｎθＩ＋ＮｃｏｓψＩｔａｎθＩ）／ｃｏｓθＩ－










Ｕ

（４４）
式（４４）中，θＩ、γＩ和 ψＩ分别为 ＳＩＮＳ的俯仰角、横

·７６·
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滚角和航向角。

Ｈ１＝

０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０

－ｓｉｎψＩｔａｎθＩ
ｃｏｓθＩ

ｃｏｓψＩｔａｎθＩ
ｃｏｓθＩ













－１ ０ ０ ０ ０ ０ ０

（４５）

ＳＩＮＳ／ＣＮＳ子系统的量测方程为：
Ｙ２（ｔ）＝Ｈ２Ｘ（ｔ）＋Ｖ（ｔ） （４６）

该子导航系统量测量为：

Ｙ２（ｔ）＝［θＩ－θＣ　γＩ－γＣ　ψＩ－ψＣ］
Ｔ （４７）

其中，θＣ、γＣ和ψＣ分别表示ＣＮＳ中星敏感器输出
的俯仰角、横滚角和航向角。

Ｈ２＝

－ｃｏｓψＩ ｓｉｎψＩ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｓｉｎψＩ
ｃｏｓθＩ

－
（ｃｏｓψＩ－２ｓｉｎθＩｓｉｎγＩｃｏｓγＩｓｉｎψＩ）

ｃｏｓθＩ
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

－ｓｉｎψＩｔａｎθＩ
ｃｏｓθＩ

ｃｏｓψＩｔａｎθＩ
ｃｏｓθＩ















－１ ０ ０ ０ ０ ０ ０

（４８）

４．３　风场约束条件

由式（３）和式（３８）可得到ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组
合导航系统风场环境下的约束条件［１６］，由此得到

约束方程（２２）中，状态约束矩阵 Ｄ和约束向量 ｄ
的表达式分别为：

Ｄ＝
０ ０ ０ ｓｉｎψＩ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ｃｏｓψＩ[ ]０ ０ ０ ０

（４９）
　ｄ＝［δｖｗ·Ｅ＋δｖａｃｏｓψＩ δｖｗ·Ｎ＋δｖａｓｉｎψＩ］Ｔ （５０）
式（５０）中，δｖｗ·Ｅ、δｖｗ·Ｎ分别为东向和北向风速。

式（４９）和式（５０）构成了 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组
合导航系统的风场约束条件。

４．４　组合导航信息融合算法

采用联邦滤波结构，ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导
航系统分布式信息融合原理如图２所示。

图２　ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ系统导航信息融合原理
Ｆｉｇ．２　ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｕｓｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

以ＳＩＮＳ为主导航系统，ＣＮＳ、ＳＡＲ和气压高
度表为辅助系统，设计ＳＩＮＳ／ＣＮＳ、ＳＩＮＳ／ＳＡＲ组合
导航局部滤波器。由于系统方程呈现非线性特

性，首先通过非线性滤波算法对 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ和
ＳＩＮＳ／ＳＡＲ子滤波器进行滤波计算，获得组合导航

系统状态量的两组局部最优估计值 Ｘ^ｉ（ｉ＝１，２）及
其协方差阵估计值ΣＸ^，ｉ（ｉ＝１，２）；然后，采用分布

式信息融合技术，将两组局部最优估计值送入主

滤波器中进行信息融合，得到系统状态的全局最

优估计值 Ｘ^ｇ及其全局最优协方差阵 ΣＸ^，ｇ；最后，
利用获得的捷联惯导误差状态的全局最优估计值

Ｘ^ｇ实时对捷联惯导系统进行误差校正。分布式
最优估计信息融合算法为：

ΣＸ^，ｇ＝（Σ
－１
Ｘ^，１＋Σ

－１
Ｘ^，２）

－１

Ｘ^ｇ＝ΣＸ^，ｇ（Σ
－１
Ｘ^，１Ｘ^１＋Σ

－１
Ｘ^，２Ｘ^２{ ）

（５１）

５　仿真实验与分析

５．１　仿真实验条件

为了比较提出的ＣＵＫＦ算法与现有滤波算法
的性能，将自适应扩展卡尔曼滤波（Ａｄａｐｔｉｖｅ
ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒｉｎｇ，ＡＥＫＦ）、抗差自适应
ＵＫＦ（ＲｏｂｕｓｔＡｄａｐｔｉｖｅＵＫＦ，ＲＡＵＫＦ）和提出的抗
风干扰ＣＵＫＦ算法分别应用于ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组
合导航系统中进行仿真计算与比较分析。

假设飞艇初始位置为东经 １０８９９７°，北纬
３４２４６°，高度２０ｋｍ，以２０ｍ／ｓ的速度匀速向东
飞行，仿真时间为１０００ｓ。ＳＩＮＳ、ＳＡＲ和 ＣＮＳ的
采样周期分别为００１ｓ、１ｓ和０５ｓ，滤波周期为
１ｓ。飞艇的初始位置误差 δλ＝１″，δＬ＝１″，δｈ＝
１００ｍ；速度误差δＶＥ＝δＶＮ＝δＶＵ＝０１ｍ／ｓ；陀螺的

常值漂移为０１°／ｈ，随机游走为００１°／槡ｈ。加速度

计常值误差为１０－３ｇ，随机游走为 ５×１０－４ｇ槡／ｓ。
ＳＡＲ的水平定位精度为２５ｍ，ＳＡＲ的航向角均方
差为１°，气压高度表误差为２０ｍ，星敏感器的量
测精度为 ２０″。假设飞行空间区域以西风为主，
主要由恒定风和随机风组成。海拔２０ｋｍ处恒定
风速在１０ｍ／ｓ以下［１７］，初始风速设为１０ｍ／ｓ，在
２００ｓ～８００ｓ内，将５ｍ／ｓ～１０ｍ／ｓ的风速随机干
扰量加入系统进行仿真，随机风的风向也随机给

出，区间为西偏北４５°到西偏南４５°。得到平流层
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飞艇的位置误差和速度误差，见表１。仿真结果 如图３～６所示。

表１　组合导航抗风场干扰算法性能比较
Ｔａｂ．１Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｗｉｔｈｗｉｎｄｆｉｅｌｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

算法名称
均值 标准差

位置误差／ｍ 速度误差／（ｍ／ｓ） 位置误差／ｍ 速度误差／（ｍ／ｓ）

ＡＥＫＦ
未加入风场干扰 ２．３７ ０．３２６ １．５３ ０．１７８

加入风场干扰 ４．５６ ０．４９６ ２．３６ ０．３６１

ＲＡＵＫＦ
未加入风场干扰 １．５０ ０．１２０ ０．５０ ０．０６６

加入风场干扰 ３．０１ ０．３０９ １．５６ ０．２７６

ＣＵＫＦ
未加入风场干扰 １．６３ ０．１２３ ０．５１ ０．０７０

加入风场干扰 ２．０２ ０．１５１ １．２６ ０．１２１

图３　组合导航抗风场干扰算法的东向位置误差
Ｆｉｇ．３　Ｅａｓｔｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

图４　组合导航抗风场干扰算法的北向位置误差
Ｆｉｇ．４　Ｎｏｒｔｈｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

５．２　结果分析

从表１和图３～６可以看出：①在０ｓ～２００ｓ
时间内，系统未加入风场干扰情况下（不考虑风

场影响），由 ＡＥＫＦ算法得到组合导航位置误差

图５　组合导航抗风场干扰算法的东向速度误差
Ｆｉｇ．５　Ｅａｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

图６　组合导航抗风场干扰算法的北向速度误差
Ｆｉｇ．６　Ｎｏｒｔｈｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

和速度误差分别在３ｍ以内和０３５ｍ／ｓ以内，
而 ＲＡＵＫＦ和 ＣＵＫＦ算法的位置误差和速度误
差分别在 ２ｍ以内和 ０１５ｍ／ｓ以内。此时，
ＲＡＵＫＦ与 ＣＵＫＦ算法精度相当，并高于 ＡＥＫＦ

·９６·
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算法的精度。②在２００ｓ～８００ｓ内，系统加入风
场干扰情况下，ＡＥＫＦ和 ＲＡＵＫＦ算法在风场影
响下位置误差和速度误差都明显增大，ＡＥＫＦ算
法估计的位置误差和速度误差分别在５ｍ以内
和０５ｍ／ｓ以内，ＲＡＵＫＦ算法估计的位置误差
和速度误差分别在 ３５ｍ以内和 ０３５ｍ／ｓ以
内。而 ＣＵＫＦ算法估计的位置误差和速度误差
变化不大，在 ２５ｍ以内和 ０２ｍ／ｓ以内。因
此，ＣＵＫＦ算法能够抵抗１５ｍ／ｓ～２０ｍ／ｓ的风场干
扰，且抗风场干扰能力明显优于ＲＡＵＫＦ和ＡＥＫＦ
算法。③仿真时间在８００ｓ～１０００ｓ内，通过ＡＥＫＦ
计算的位置误差和速度误差较大，证明了ＡＥＫＦ在
处理非线性问题时的缺陷，而ＵＫＦ的改进算法能
够克服ＥＫＦ算法的此类问题。

６　结论

以平流层飞艇自主精确定位为研究对象，建

立了风场干扰下飞艇的速度误差约束模型，提出

了抗风场干扰 ＣＵＫＦ算法，并将提出的算法应用
于ＳＩＮＳ／ＣＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中进行仿真验
证，并与自适应 ＥＫＦ算法和抗差自适应 ＵＫＦ算
法进行比较。结果表明：提出的 ＣＵＫＦ算法不仅
克服了自适应 ＥＫＦ算法在处理非线性滤波问题
的缺陷，而且ＣＵＫＦ算法抗风场干扰能力强，能抑
制风场对飞艇定位精度的影响，提高了飞艇定位

精度。
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