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摘 要 ：针对高纬度地区地理经线收敛，造成传统惯导力学编排在地理极点存在奇异值的问题，结合 军用大 

飞机对全 自主、高精度、长航时、全球范围导航能力的需要，提 出了极区格网惯性／天文组合导航方案。首先以格 

林尼治子午线作为航向参考 ，可避免航向参考线在极点处收敛。在此基础上定义了格网导航坐标系，并推导 了格 

网惯导力学编排及其误差方程 ，解决了传统力学编排在极区无法工作的难题。其次，利用星跟踪器瞄准线位置矢 

量在惯导平 台坐标系和计算坐标 系内的测量和计算之差，作为卡 尔曼滤波的量测以估计和校正惯导误差。仿真 

分析表 明，格网惯性／天文组合导航方案在 8 h内的定位误差小于400 m，可满足大飞机极区导航的需要。 
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Stellar-inertial navigation for transpolar large aircraft 

ZHOU Qi ，QIN Yong—yuan ，YAN Gong—min ，YUE Ya-zhou 

(】．School of Automation，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 71 00 72，China； 

2．Xi’an Flight Automatic Control Research Institute，Aviation Industry Corporation of China，Xi’an 71 0065，China) 

Abstract：An approach to polar stellar—inertial navigation utilizing a grid coordinate system is presented． 

The conventional inertial navigation mechanizations is not suited for transpolar flights due to the convergence of 

the longitude meridians at the poles which cause a mathematical singularity in the navigation equations． The 

method proposed here utilizes a grid reference frame and the grid meridians are everywhere parallel to the Green— 

wich meridian，based on which，the grid mechanization equations and error equations are derived．Since the me— 

ridians do not converge at the poles，the grid mechanization is well suited for polar navigation．The requirement 

for military aircraft inertial navigation systems with all—earth，completely self—contained，high precision and 

long—flight capability can be achieved through aiding with star-tracker．The difference between the inertial plat— 

form measured and computed lines of sight vectors to a star provides an ideal observation for the stellar—inertial 

Kalman filter to estimate or correct inertial navigation errors．The simulation results show that the position er— 

ror propagation is less than 400 m for an 8 h flight and the proposed scheme is effective in polar navigation． 

Keywords：polar navigation；grid navigation；integrated navigation；star tracker；Kalman filter 

0 引 言 

由于长距离大圆飞行时往往要穿越极 区，因此现代意 

义上的大飞机导航系统要求具备极 区导航的能力[1-3]。此 

外 ，极地的油气资源储量、战略“瞰制地位”和航道控制地位 

导致各军事强国在极地的形势暗流涌动，只有具备极区飞 

行能力才有极地利益分配的发言权 ]。竞争的残酷要求 

导航系统必须同时具备完全 自主、高精度、长航时导航的能 

力。纵观现有的导航设备，全球卫星定位系统(global posi— 

tion system，GPS)在高纬度地区多径效应明显 ，导致定位 

信号质量较差甚至无法定位[4 ]。高纬度地 区存在磁场异 

常区域，同时水平磁力线变弱并收敛于磁极点导致磁罗盘 

在高纬度地区不可用_1 ]。极地太阳风暴会严重扰乱极地 

地磁场和干扰无线电导航，因而惯性／天文组合导航是备受 

青睐的一种导航方式 。 

由于地理经线在高纬度地区收敛于极点 ，传统的指北 

方位平台惯导力学编排在高纬度地区存在计算溢出和方位 

陀螺施矩困难的问题，游移方位惯导系统可在极 区完成姿 
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态方向余弦矩阵和位置方 向余弦矩阵的计算，但从方 向余 

弦矩阵中提取航向和位置信息时存在奇异值 ]。格林尼 

治格网航向以格林尼治子午线作为航向参考是解决极 区导 

航无可用方向参考线的有效手段 ’ ’”]。本文在格林尼治 

格网航向的基础上定义了格林尼治格网导航坐标系，同现 

有的通用格网坐标系，如通用横向墨卡特投影图(universal 

transverse mercator，UTM)、通用极地方位投影图(univer— 

sal polar stereographic，UPS)、军用网格参考系统(military 

grid reference system，MGRS)等格 网坐标系不同，通用格 

网坐标系指通过地图投影的方式在平面上建立与地球曲面 

上相对应的经纬网关系。通用的惯性导航系统将载体实时 

经纬度经坐标变换成通用格网坐标，实现输出格 网坐标的 

功能。实质上，惯导系统仍然采用传统力学编排方案，无法 

解决极区惯导无法输出定位定向信息的难题_1 “]。 

为满足全 自主、高精度、长航时导航的需要，借助天文 

导航系统校正惯性导航累积误差的手段一直受到军事强国 

的重视 ，从 2O世纪 5O年代起就开始致力 于该方 面的研 

究 。以美国空军为例，2O世纪 8O年代 的 NAS一26惯 

性／天文组合导航系统_1 、9O年代的 SAIN捷联式惯性／天 

文导航系统 、本世纪初的 LN一120G惯性／天文组合导航 

系统[” 均是典型 的机载惯性／天文组合导航产品，具备全 

球范围、全 自主、高精度、长航时导航的能力 ，其中 LN一120G 

惯性／天文组合后位置精度达到 0．5 nm／18 h，满足了战略 

侦查任务对高精度航行信息的需求 。 

本文在格网坐标系框架下推导了具备极区导航能力的 

格网惯性力学编排方程和导航误差方程，结合星跟踪器的 

输出提出了惯性／星跟踪器极区组合方案，最后仿真分析了 

该方案的导航性能。 

l 格网导航力学编排 

文中所用的直角坐标系定义如下： 

i；地心惯性坐标系，坐标原点位于地心，Zi轴与地球 自转 

轴重合，位于赤道平面内的蕾和 Y 轴指向空间某两颗恒星。 

8：地 心 地 固 (earth—centered-carth-fixed，ECEF)坐 标 

系，原点位于地心，z 轴与z 轴重合，z 轴在赤道平面内与 

本初子午线相交，Y 轴在赤道平面内与 、 轴构成右手 

直角坐标系。ECEF坐标系与地球 固连 ，以地球 自转角速 

度 ∞ 绕 轴相对惯性坐标系旋转。各轴单位向量的集合 

记 为( ，ey，ez)。 

b：载体坐标系，原点与飞机质心重合， 沿飞机横轴向 

右 ，Y 沿飞机 纵轴指 向机头 方 向， 沿 飞机立轴 向上 ， 

z Y 构成右手直角坐标系。一般定义 32 轴、Y 轴和 

轴分别为飞机的俯仰轴、横滚轴和方位轴。载体坐标系与 

惯性测量组件(inertial measurement unit，IMU)的体坐标 

系重合 。 

S：星体跟踪器坐标 系，星跟踪器具有俯仰和方位随动 

机构，通过安装基座与 IMU 刚性 固连。星体跟踪器 的 z 

轴与星跟踪器俯仰轴重合， 轴沿星跟踪器方位轴向上 ， 

轴与跟踪器零位时跟踪轴中心线重合，五Y 构成右手直 

角坐标系。b系与 s系间存在安装偏角。 

g：地理坐标系，当地“东北天(east—north—up，ENU)”坐 

标系，各轴单位向量的集合为( ，e ，e )。 

G：格网坐标系，如 图 1所示，定义飞机所在地 P点处 

平行于格林尼治子午面的平面为格网平面，P点处的水平 

面为切平面，格网平面与切平面的交线为格网北向，真北方 

向同格网北向的夹角为 ，格网天向同地理天向重合，格网 

东向在切平面内且与格网北向垂直构成右手直角坐标系， 

此即为格网坐标系，其各轴单位向量集记为(e。 ，e。 eG| )。 

可见格网坐标系是 P点处的水平坐标系，当飞机沿大圆航 

线移动时，具有大圆航线的格网航向处处相同的特点。 

图 1 格 网导航坐标系 

设 P点地理纬度、经度和高度分别为 L、A和 h，图 1中 

单位向量 ec 垂直于ey，则 

eG ·ey一 0 (1) 

单位向量 e 和 ev可用地理坐标系内的单位向量表 

示 为 

eG
N
— sin o-eE+ COS(yeN+ Oeu (2) 

ey— COS AeE— sin Lsin AeN+ COS Lsin Aeu (3) 

由式(1)及内积的坐标表示关系可得 

sin GCOS A— COS asin Lsin^一 0 (4) 

所 以 

COS 一 _  sin (5) 
sin L sin  ̂

又 因为 

sin。 + COS。 一 1 (6) 

式(5)两边平方且与式(6)两边相减得 

． sin Asin L ． sin sin L 
sin 一 士 — = = = = = = = = = 一 土 — = = = = = = =  

sin ；tsin L+COS ,／i—COS Lsin 

(7) 

此处 sin 应取正号，因为当L一90。时， — ；当 L一一90。 
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时， 一一A，所以 

一  

COS 一  c0s 

1 

(8) 

(9) 

(10) 

格网坐标系 G中地球 自转角速度 ∞ 的投影 国 可表示为 

一  ⋯  

COS G-- sin a；1 
一  

GE GN 

， Ry 

Z}G
E 

VG
N 

R r 

ICUG
E 

I~'UG
N 

， R 

(14) 

式 中， 和 VG 为飞机 的格网东 向和北 向速度；R 和 R 

为格网方位等效曲率半径 ，1／R 和 1／R 为地球沿格 网 

平台轴 z。、Y。方 向的曲率 ；1／r，为椭球面在 P点处的扭 

曲率。 和 G白可 通过 G系同 g系 的坐标 转换 关 系 

获得。 

由格网坐标系的定义及其与地理坐标系的关系可知 

(￡J 一 CO g 一 (15) 

式中 

g 一 sin L (16) 

对式(9)微分求导得 

一 _ + COS G~cos Lsin L—cos Lcos ] (17) 
Sln L S1n L 一 

将式(16)和式(17)代入式(15)得 

一 一  ( cos Lsin +Lcos ) (18) 
sin L 

又因为 

RMh (19) 

sin 十 VGg COS dr 

RM 

式中，R 、R 分别表示地球子午圈半径、卯酉圈半径。 

将式(8)和式(19)代人式(18)得 

如一 ( 一 ) ㈣ 

其他相关参数定义为 

1
一  + (21) R R 。R

M  

⋯  

I
R 一 + (22) R R

M  

⋯  

1
一

( 一 )sin彻s czs rr IRm R~̂／⋯⋯ 。 、 
一 sin Acos L (24) 

R 一 RM+ h (25) 

RNa— R + h (26) 

Ro,一 R RM (27) 

式中，R 表示高斯曲率半径。式(14)表明沿格 网水平面一 

个轴的飞行速度将引起水平面绕同一轴的旋转，反映了格 

网水平面的扭曲旋转。 

以格网坐标 G为导航坐标系，则体系 b相对 G的姿态 

可用一组欧拉角序列描述 ：偏航角lf，c(关于一 轴)、俯仰角 

(关于 轴)、横滚角 (关于 Y轴)。同理 ，b相对 g的姿 

态欧拉角序列可表示为(0g， ， )。则姿态方向余弦矩阵 

C2：为 

I CyG 

c 一 1 0 

I s，，G 

0 

cOG 

— s0G 

— s 0 I 

c 0 1 

0 1 I 

(28) 

式中，c 表示 COS yG的缩写；syG表示 sin 的缩写，其他 

缩写类同。 

由于 c 为单位正交矩阵，故 

cf一 (c ) (29) 

用 表示∞‰的叉乘反对称矩阵，则用方 向余弦矩阵 

表示的姿态更新微分方程为 

e 一 n‰ (3O) 

∞ 一∞ 一∞ 一∞ 一c ∞％一 

∞ 一 c (∞ + ∞ GG) (31) 

式中，∞ 表示载体相对惯性空间的旋转角速度，可 由陀螺 

测量得到。 

G系下的速度微分方程为 

。一c ， 一(2eog+国 GG)× +g。 (32) 

式中，广 为b系下 比力，可由加速度计测量 ；g。表示重力矢 

量 g在 G系 的投 影 。 

ECEF坐标系下的位置 (z，Y， )的微分方程为 

一 C；v。 (33) 

式中，Cb为位置方向余弦矩阵，定义为 

l一《c LsAcA 一 L cLcA l 

c l 1／r 0 cLs 1 (34) 
l一~'sasLcL ~cAcL sL l 

式中，C L表示 COS L的缩写；cL表示 COS L的缩写，其他缩 

写类 同。 

2 格网导航误差方程 

记格网导航坐标系下的速度误差为 v。，平台失准角为 
。

，ECEF坐标系下的位置误差为 8R ，陀螺漂移误差为 8 ， 

G G 
0  

～ ～ 

1●●●●●●●●j  

0  
S C 

一 一 

]●●●●●●●J  

。  
一 c 

0  1  O  

．

L ． n ， ●●●●●●●●●●●， ●●●●●●●●l 
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表示为用随机常数表示的逐次启动漂移 ￡：和用高斯白噪 

声表示的快变漂移 之和，加速度计偏置误差为 ， 表 

示为用随机常数表示的逐次启动漂移 2和用高斯 白噪声 

表示的快变漂移 之和，则格网惯性导航的误差方程为 
一 [( 。×)c 一((2∞ +∞ GG)×)] v。+ 

× 。+ V (35) 

一 一 (∞％×)咖 +e v。一c 8 (36) 

d袁 一 C v。一C (v。×)(T尺6R (37) 

￡ 一 0̈  (38) 

一 0 (39) 

式中，0 表示 3行 1列的零向量。 

e 一 1 l： 。1 l ㈣ 
—cot Lsin 0J 

l sL 0 一c2cL l 
一

志l s2c C2L 1／ 一s cL l ) 
l cLsLs2 0 一c L l 

3 极区惯性天文组合状态模型 

在极区采用 的格 网惯导 力学编排方 案中 以格 网坐 

标系 G作为导航 坐标系 ，即理想 平台坐标系 T，捷联 惯 

导模拟格网坐标系的“数学平台”为实际平 台坐标 系 P， 

导航计算机计算 出的位 置确定 的导航 坐标系为计算坐 

标系 C。C系相对 T系的误差 角矢 量为 80一[溉 ， ， 

锻 ] ，P系相对 C系的误差角矢量为 一[ ，Vy， ] ，P 

系相对 T系的误差角矢量为 妒一[ ，声 ， ] 。由于 0、 

和 在 P、T和 C系内的投影 矢量仅差高 阶小量 ，故 此 

处忽略其上标。在规定上述 3套坐标 系后推导极 区惯 

性／天文组合的量测方程。 

通过星跟踪器的星体捕获、识别、跟踪功能和星历信息 

可以计算出捕获星体在惯性坐标系中的瞄准线位置矢量 

“ ，则瞄准线位置矢量 在惯导计算坐标 系 C下 的投影 

ll 为 

一 c：C；H 一C~c：u (42) 

由于星跟踪器存在测量误差，所以星跟踪器测量的星 

体瞄准线矢量为 H ，设 为星体 瞄准线的测量误差矢 

量，则 

s— U + ll (43) 

在实际情况中，惯导体系 b与星跟踪器坐标系 S间的 

安装矩阵c 存在误差 ，实际的安装矩阵应为 c ，假设残余 

安装误差角为 ，则实际计算时 H 在P系下的投影H 为 

五 一 Cp b 一 

c c (1l + H )一 

(I—p×)c ( +8u )一 

c：H 一 ( ×)c + C “ (44) 

式中，c 为b系相对“数学平台”的方向余弦矩阵，即 
一  (45) 

由于 0、lf，和 间存在 
一  + D (46) 

故式(44)减式(42)并利用式(46)化简得 

： 一H 一 (H ×)j6G一( ×)c + 

( ×)p+ c (47) 

式中，M 为 “ 在 b系的投影，实际使用 时用 C 替换 ， 

式(47)即为惯性／天文导航的量测方程。 

极区格网惯性／天文组 合导航 中选取惯导平 台失准 

角 币。、惯导速度误差 v。、惯 导位置误 差 占R ；陀螺 随机 

常值漂移 ￡ ，岛b一[￡ ，￡ ，e2] 分别为 z、 和 向陀螺随机 

常值漂移．力Ⅱ速度计随机常值偏置 2，V 一[ ， ， ] 分 

别为 z向、 向和 向加速度计随机常值偏置 ；惯导体系 

和星跟踪器体系间 的安装偏差角为 ，p一[ ， ， ] 

分别为 z向、 向和 向安装偏差角，此处假设安装偏差 

角为随机常值。因此惯性／天文组合 导航 的系统状 态向 

量 x为 

x一 [(币。) ，( 。) ，( ) ，(s ) ，(V ) ， ] (48) 

结合格网惯导误差方程式(35)～式(41)及格网惯性／ 

天文组合导航系统的状态 x可列写出组合导航的状态空间 

模 型为 

一

(∞％×) c 0。 一 

(广 ×) Gz 03 O。 

0 3 C；- C33 03 

03 03 03 03 

03 03 03 03 

03 03 03 03 

[一c6Gs b c 0̈ 0̈．1 0 n，】 

03 03 

c 0。 

0 3 03 

03 03 

03 03 

03 03 

03
，1] 

X + 

(49) 

式中，0。表示 3行 3列的零矩阵。 

c2 一 y ×e 一 ((2∞ +∞ )×) (5O) 

G。一一 C (y。×) (51) 

由式(47)可列写出惯性／天文组合导航测量空间模型为 

z 一 p一 一 HX + c aH (52) 

式中 

H 一 [( ×)0。一( ×)c 0。03 c ( ×)](53) 

4 仿真分析 

在惯性／天文极区组合导航仿真中设置轨迹如图 2所示。 

图 2 仿真轨迹 
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整个飞行过程中模拟 了飞机 的加速、爬 升、转弯机动， 

共飞行 8 h，具体参数设置为 

(1)轨迹参数 

轨迹起始点 ：E4s。N 108。E 500 m]；轨迹纬度最高点 

89．26。N。 

飞行速度：起始速度 0 m／s；最高 飞行速度 310 m／s。 

(2)惯性器件性能参数 

陀螺随机常值漂移0．01。／h，随机游走系数 0．001。／√h， 

刻度系数误差 3×10一；加速度计 随机常值偏置 4o g，随 

机游走系数5 g／~／Hz，刻度系数误差4×10一。 

(3)初始导航误差 

姿态误差：[O．2。，0．2。，0．2。]；速度误差：Eo．1 m／s，0．1 m／s， 

0．1 m／s3，位置误差：Ezoo m，200 m，200 m]。 

(4)星跟踪器性能参数 

水平测角精度 10”；方位测 角精度 20 ；星跟踪器 与 

惯导体系间的安装误差角的误差为[3 ，3 ，3 ]。为使 仿 

真过程与星跟踪器实际工作过程相似 ，同时为保证相邻 

两颗星有较好 的几何关系 ，仿真过程首先设置某颗 星体 

高度角为在 15。～7 5。间随机分布的角 ，方位 角为在 0。～ 

360。间随机分布 的角，在 1～6 S周期内设定下一颗捕 获 

的星体相对上一颗星体 的几何 夹角在 9O。附近且 高度 角 

在 1 5。～75。范围内。 

假设仿真过 程 中星跟 踪器全 程 皆可捕获合 适 的星 

体信 息 ，同时高度通 道通过气压高度 计阻尼 ，则极 区惯 

性／天文组合导航 的姿 态估计误 差效 果如 图 3所示 ，速 

度估计误差效果如 图 4所示 ，位 置误差估计效果 如图 5 

所示 ，陀螺漂移估计效果 如 图 6所 示，加速度计 常值偏 

置估计效果如图 7所示 ，星跟踪器安装误差角 的估计效 

果如 图 8所示。图 3～图 8所示导航误差曲线 和状态估 

计 曲线是通 过 2O次蒙特卡 罗仿真 得到的 ，图中黑粗实 

线表示蒙特 卡罗仿真 的均值 ，其余 虚线为 2O次蒙特 卡 

罗仿真结果 。 

0 

e 
一 。 

一 0 

0 

一 O 

0 

一 O 

- 0 

t／h 

tlh 
⋯ 一 一 ：蒙特卡罗仿真曲线；—— ：蒙特卡罗均值曲线。 

图3 姿态估计误差 

吕 
＼  

诺 

＼  

＼  

tlh 
蒙特卡罗仿真曲线；—— ：蒙特卡罗均值曲线。 

图 4 速度估计误差 

⋯ ～ - ：蒙特卡罗仿真曲线；—— ：蒙特卡罗均值曲线。 

图 5 位置估计误差 

tlh 
一 ⋯ - ：蒙特卡罗仿真曲线；—— ：蒙特卡罗均值曲线。 

图6 陀螺漂移估计值 

由图 8星跟踪器安装误差角估计 图可 以看 出，635～ 

758 S飞机爬行飞行阶段 Y和 向的安装偏角估计值迅速 

收敛 ，800~830 s飞机右转弯机动后 X向安装偏角也被估 

计出来 。可以看出星跟踪器的安装误差只有通过载机机动 

才能估计出来 ，这主要是因为星跟踪器是姿态传感器 ，其与 

惯导的组合 导航可看作 是姿态 匹配传递 对准 过程。由 
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式(47)可知，若将平台失准角和安装误差角区分开需要载 

机辅以一定的姿态机动。单轴的机动仅能将与之垂直的另 

两轴安装误差区分开，故载机需辅以两个轴向的角机动。 

在文中的组合方案中安装误差 的确定是首要问题，故从矢 

量定姿的角度就是用姿态 向量确定安装误差矩阵的过程。 

而姿态向量是通过陀螺量测处理角速度向量得到的，故通 

过两个不平行的角运动激励可以确定安装误差矩阵。从向 

量空间几何结构的角度，相互垂直的角激励矢量有更好的 

估计效果。考虑到大飞机的机动特性以及星跟踪器的动态 

范围，惯导／星跟踪器组合导航过程应在飞机升空过程中进 

行安装误差角的部分估计 ，飞机平稳飞行后应作一组“S”形 

机动辅助星跟踪器安装误差角的估计。摇翼机动过程不适 

合该组合方案，一方面大飞机的机动性能差而且星跟踪器 

的动态范围窄，另一方面在摇翼机动过程机翼容易遮挡星 

光造成星跟踪器无信号输出，无法完成安装误差角的估计。 

望 
＼  

望 
＼  

t／h 
蒙特卡罗仿真曲线；—— ：蒙特卡罗均值曲线。 

图 7 加计偏置估 计值 
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3． 
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2． 
0 l 2 3 4 6 ， 8 

t／h 
⋯ ⋯ 一 ：蒙特卡罗仿真曲线；—— ：蒙特卡罗均值曲线。 

图 8 星跟踪器安装偏差估计值 

与安装误差角的估计对应，800 s后惯导平台失准角均 

迅速收敛，收敛后平台失准角误差小于 0．2 。此后姿态和 

速度误差受到舒拉调谐，以舒拉振荡周期振荡，滤波稳定后 

的振荡最大幅值不超过 0．5 m／s，如图 4中水平误差图所 

示。位置误差同速度误差对应 ，也呈舒拉振荡的形式，振幅 

小于 400 m，如图 5所示 。由于星跟踪器可对陀螺漂移直接 

量测，故陀螺漂移可在安装偏差角估计稳定后迅速收敛 ，如 

图 6所示。水平加速度计的零偏与平台水平失准角存在一 

定的相关性 ，随着卡尔曼滤波器的稳定此种相关性逐渐减 

弱，加速度计零偏估计效果也逐渐减弱，所 以全程加速度计 

零偏估计精度不高，水平加速度计零偏估计效果如 图 7所 

示 。组合系统的天向通过高度计阻尼，所以天 向加速度计 

零偏可以得到较好的估计。在惯性／天文组合导航中，加速 

度计零偏的残余量直接影响组合系统的定位精度，故表 1 

对图 5和图 7中的 z和Y向的定位误差及水平加速度计零 

偏估计值进行了统计分析，统计样本 由2O次蒙特卡罗仿真 

中每隔 1 h仿真结果构成。 

表 1 位置估计误差和加速度计零偏估计值统计值 

／ug 均值 

方差 

均值 

方差 

43．8 

17．1 

44．7 

19．1 

44．7 

16．4 

44．1 

17．4 

44．7 

19．o 

45．7 

2O．3 

46．4 

2O．9 

／ug 46．9 

1o．8 

48．O 

6．9 

45．2 

7．2 

45．6 

7．2 

45．7 

7．o 

45．8 

7．o 

46．o 

7．1 

为比较文中提出的基于星跟踪器瞄准线测量矢量和计 

算矢量之差作为卡尔曼滤波量测与传统的基于 角量测的 

效果 ，图9中实线给出了lf，角法位置定位误差效果图。仿真 

中假设星跟踪器和惯导体系间安装误差角补偿不完全，存 

在[O．2 ，0．2 ，0．3 r]的安装残余误差。 

由图 9实线可以看出， 角法定位误差比图 5中的误差 

大近一个数量级，发散趋势 明显。这主要是 因为 角法 中 

安装误差角补偿不完全。在实际应用中由于实验室环境和 

实际机载环境不同，实验室标定的安装误差随着时间和环 

境的变化而变化 ，将安装误差列入滤波状态有利于提高组 

合导航的精度。在传统的基于 角的组合方案 中将安装误 

差列入状态 ，存在安装误差角时，测量的妒角和真实 角的 

关 系为 

妒一 + (54) 

式 中， 是由陀螺漂移引起的慢变过程 ；c 随着载体姿态变 

化而变化，因此可以通过载体姿态变化估计出安装误差角 

，其定位误差如图 9中虚线所示。与文中所提方法相 比， 

将安装误差列入状态的 角组合方法定位误差相对较大． 
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主要是因为小视场星体跟踪器每次只能跟踪测量一颗星， 

而 角的获取至少同时需要测量两颗星，这样在天文系统 

中只能通过流水线处理方法或卡尔曼滤波法提取 角，这 

样作为惯性／天文滤波量测的V，角间存在相关性 ，不能完全 

满足卡尔曼滤波条件。此外惯性／天文滤波器还需要 角 

提供实时的量测方差，这往往是不可实现的，因此基于 角 

的惯性／天文组合滤波器是次优滤波，这一点与惯性／卫星 

松组合滤波器的缺陷是类似的，而文 中所提基于星跟踪器 

瞄准线测量矢量和计算矢量之差的滤波量测方法恰可克服 

此两点缺陷。 

g 
＼  

遣 

2 

昌 

t／h 

5 结 论 

t／h 
— — ： 未列入状态；⋯一 ： 列入状态。 

图9 角法位置估计误差比较 

随着纬度的升高地理经线逐渐收敛于地理极点 ，任何 

以地理真北作为航向参考的导航系统都失去实际意义。以 

格网北 向作为航向参考可避免无航向参考的难题，在格网 

坐标系框架下的惯性导航力学编排可完成极 区导航任务。 

极区天文导航的航向也应以格 网北向作为航 向参考 ，格 网 

惯性／天文组合导航方案可满足极区全 自主、长航时、高精 

度导航的任务。该组合方案除适用于极区导航外也可在除 

赤道附近外的任何区域导航 ，借助捷联 IMU数据可复用的 

特性可方便地设计出利用传统捷联解算方案和极区解算方 

案组合的全球导航方案。 
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