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飞机 SINS／多普勒／气压高度表组合导航性能分析 
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摘 要：为了满足飞机完全自主导航的需求，提出了一种低成本的光纤捷联惯导／多普勒雷达／ 

气压高度表组合导航系统方案，探讨了该方案的数字仿真原理。通过对比飞机拐弯时机动飞行 

与直线飞行2种情况下的数字仿真和实际的跑车试验结果，得出了影响该组合导航 系统精度的 

主要因素。理论分析和试验表明：该方案提高了捷联惯导的导航精度，明显抑制了惯导位置误 

差随时间积 累而增大的趋势 
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Analysis of SINS／Doppler／Baro-altimeter Integrated Navigation 

Performance in Airplanes 
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Abstract：In order to meet the requirements of autonomous navigation for aircrafts，a low-cost FOG— 

SINS／Doppler／Baro·-altimeter integrated navigation system is designed and the digital simulation the·- 

ory is introduced in detail．By comparing the digital simulation and running test results of aircrafts 

on bend flight line with straight flight line，the main factors that influence the navigation system are 

gained．Theoretical analysis and tests indicate that the designed navigation system can enhance the 

precision of SINS and highly restrain the current of the position error from divergence as the time ac— 

cumulates． 
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目前飞机使用的惯导多为激光捷联惯导，激 

光惯导体积较大且价格昂贵，而光纤捷联惯导具 

有结构结单、性能稳定、动态范围宽、反应速度快、 

可靠性高以及成本低、体积小等优点⋯，所以，近 

年来光纤捷联惯导在海陆空等领域的应用受到广 

泛关注。 
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捷联惯导系统虽然具有完全自主性和输出多 

种较高精度导航参数(位置、速度、航向和姿态 

等)的特点，但其导航误差(尤其是位置误差)随 

时间积累 J，因此，在长航时的飞机上不能做为 

单一的导航系统。 

多普勒雷达 自主性好，反应快，抗干扰性好， 

测速精度高，是直升机和机动性较小的运输机、轰 

炸机、侦察机的重要导航信息传感器。目前常见 

的多普勒雷达导航采用航位推算方法确定机体的 

位置，定位精度较低。 

为了解决上述 2种导航方法的局限性，可采 

用多普勒雷达、气压高度表同捷联惯导的组合方 

法，用多普勒雷达长时间平均测量精度较高的速 

度信息和气压高度表的高度信息，对捷联惯导进 

行阻尼，同时利用捷联惯导短时高精度的姿态信 

息，实现多普勒雷达在导航系下的速度更新，进而 

提高整个系统的导航精度 J。组合导航系统的 

构成如图 1所示。 

组合导航 

滤波修正后的经度、 

纬度、高度、速度 

和姿态信息 

图 1 组合导航系统结构 

1 SINS／多普勒／气压高度表组合导 

航系统模型 

以光纤捷联惯导(SINS)与多普勒雷达、气压 

高度表构成的速度和高度量测量作为观测量，即 

为速度、高度组合模式，构建 SINS／多普勒／气压 

高度表组合导航系统。采用集中卡尔曼滤波器完 

成导航参数误差的估计。卡尔曼滤波器的状态方 

程和观测方程如下 J。 

1．1 状态方程 

选取系统的状态向量为(共 l8个)： 

X=[ 咖 5v 5v 勖 乩 6h 

ry 
V矾 7 8y ；] 

式中 ， ，咖 ，5v ，6v ，5v ，乩， ，6h分别为惯 

导系统的三维平台误差角、三维速度误差和三维 

位置误差。通过卡尔曼滤波获得 9个量的估计 

值，用来直接或间接修正惯导系统的输出，提高导 

航的精度。 ， ， ， ⋯ V V 分别为陀螺 

的一阶马尔可夫漂移、常值漂移和加速度计的等 

效偏置，因此系统的状态方程为： 

(t)=F(t) ( )+G(t)W( ) (1) 

式中，F(t)为组合导航系统的动态矩阵，w(t)为系 

统的激励噪声向量，G(t)为噪声增益矩阵，限于篇 

幅，式(1)中各分量的具体表达式可参见文献[4]。 

1．2 观测方程 

四波束多普勒雷达可测得地速在机体坐标系 

内的分量，要使其输出的速度与惯导的输出速度 

形成观测量，必须将多普勒雷达的输出速度变换 

到导航坐标系中(此处导航坐标系取为东北天地 

理坐标系)。假设变换中所用的从机体系到导航 

系的姿态矩阵 C：由惯导提供 ]，则 

Vn=c6n (2) 

UEDVS1 ] 

j 
式中 。 ， 。 ， 。 分别为多普勒雷达所测机 

体速度在导航坐标系下的东向速度、北向速度和 

天向速度分量。 

由多普勒雷达和惯导形成的量测量为 

rZDVSI] rUEINS—UEDVS] 

z。Vs l ： 兰j ／) N。I N S一-- 7) N D V SJ 
即 

ZDvs=HvXINs+ vs (3) 

式中：H =[0， ， ，3 0， ] ， 。 为速度量测 

噪声阵。由气压高度表和惯导形成的量测量为 

ZH=[hINs—hⅣ]=HHXINs+ 

式中：H =[0 。 ， 0 r， 为高度量测 

噪声阵。所以系统总的量测方程为 

ZDH=HIHXINs十 H (4) 

式中ZDH=[zD s zH]，HIH=[日 ]T，VDH= 

[ 。 ] 。 

2 数字仿真及结果分析 

2．1 组合导航数据流图 

组合导航系统的主要模块由惯性元件仿真 

器、多普勒仿真器、捷联惯导算法仿真器、卡尔曼 

滤波器、试验分析5个子模块组成，如图2所示。 

飞行轨迹仿真器类的设计方法是，根据实际 

情况将各种典型的机动动作(包括平飞、加减速、 

升、俯冲、左右拐弯等过程)做成单个的模块， 

一 
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然后再根据需要测试的性能将各个机动动作 自由 

组合成一条飞行轨迹进行仿真测试。在设计过程 

中，先确定一组初始条件，再根据飞机机动动作计 

算出飞行的实时加速度、速度、位置、姿态角速率 

以及姿态角和航向角等飞行参数，然后确定各飞 

行段。其仿真输出框图如图3所示。 

飞行 
轨迹 
发生器 

一  
i I~ ', K alman 

数据f或惯：． ：=== 一‘=== 

图2 组合导航数据流图 

飞行任务卜—] 计算当前时刻 廖 的机体系下和 输出计算所得的 导航系下的位 真实位置、速度 置和速度以及- 及惯性器件仿真 飞机实际感应 器输入的比力 
定时器r_ L — 到的比 和 和角连奎 

角速率W 、 —————／  

图 3 飞行轨迹仿真器原理框 图 

惯性元件仿真器类是根据飞行轨迹仿真器输 

出的真实比力和角速率，根据 IMU误差模型 并 

加人相应的噪声信息得到仿真输出的比力和角速 

率信息。IMU仿真的总体模型如图4所示。多普 

勒仿真器类主要是根据多普勒雷达的测速原理建 

立多普勒雷达沿机体的测速模型，并在其模块中 

建立气压高度表测高模型以输出高度信息。 

— — 一 。  

i" 1 
t 

l随 声 l l 发生器 l l l =
二二二二二 I l l 躺 l随机噪声发生器l 。、 

图 4 IMU仿真的总体模型 图 

2．2 仿真参数 

仿真中陀螺等效漂移取为0．3。／h(1 )，加速度 

计等效偏置量取 0．1 mg，气压高度表均方差取 

100 m，三轴向速度白噪声均方差按三轴向最大速度 

误差求得，分别取 0．277 8，0．694 5，0．291 7 s。 

表 1给出了组合导航系统的滤波初值。 

表 1 滤波初值 

误差状态 均方差 

速度／(m·S ) 

经纬度／( ) 

高度／m 

方位角／(。) 

姿态角／(。) 

0．5 

0．36 

100 

0．5 

0．1 

2．3 仿真航迹 

为了分析该组合导航系统在不同飞行情况下 

的性能，找出影响该系统性能的主要因素，仿真设 

计了2种航迹：航迹 1为飞机机动飞行，分加速、 

爬升、转弯、减速、下降等各阶段；航迹 2为直线飞 

行，飞机以200 km／h的速度向东匀速连续飞行 

3 h。2种情况下的仿真航迹如图5、6所示。 

图5 飞行航迹 1 

i 起点 

图 6 飞行航迹 2 

2．4 计算结果与分析 

按上面所述算法及初始条件对 SINS／多普 

勒／气压高度表组合导航系统进行飞行时间为3 h 

的仿真。受篇幅所限，本文仅列出2种飞行航迹 

下的经度、纬度及高度误差曲线(见图7、8)。 

由图7、8的仿真结果可以看出，在航迹 1的情 

形下，由于飞机有拐弯及部分机动动作，经过 3 h 

仿真后，纬度误差控制在了400 m以内，经度误差 

控制在60 m以内，高度通道由于加了高度表，其误 

差也控制在 28 m以内。在航迹2的情形下，飞机 

以匀速作单向直线飞行，方位陀螺漂移等引起的位 

置误差不能抵消，因此位置误差较航迹 1要大些， 

经 3 h的仿真飞行后，纬度误差控制在了 1 100 m 

以内，经度误差在 50 m以内，高度误差也控制在 

52 In以内，各项结果均符合航空导航要求。由此可 

以看出，该组合导航系统具有较高的导航精度。 
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3 跑车试验分析 

t／s 

fb)经度 

图7 航迹 l导航误差曲线 

s 

(b)经度 

图8 航迹 2导航误差曲线 

为了验证本文提出的 SINS／多普勒／气压高 

度表组合导航方案的可行性和仿真结果的正确 

性，分析影响雷达和惯导组合精度的因素，采用 

陀螺常值漂移取为 0．3。／h，加速度计等效偏置 

量为0．5 mg的光纤惯导，结合 GPS高度信息以 

模拟气压高度表信息，进行多次跑车试验。分 

别选择南京新港开发区某闭环路线(图9)和南 

京收费站到盱眙收费站单 向路线(图 10)。通 

过对比发现，跑单向路线 比跑闭环路线误差要 

大很多，经 1 h的闭环路线跑车后，经纬度误差 

在 70 m以内；而单向路线时，以图 10跑车路线 

为例，从南京 高速收费站到 盱眙站 (全程 约 

100 km)，纬度误差最大为476 m，经度误差最大 

为 93 m，高度误差最大为 10 m。 

图9 闭环路线跑车试验轨迹 
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图 l0 南京一盱眙跑车试验轨迹 

通过对比分析上述2种情况下的跑车试验结 

果，得出影响 SINS／多普勒／气压高度表组合导航 

系统性能的主要原因：车辆转弯或飞机盘旋时会 

激励出向心加速度，使得车体或机体的侧向水平 

比力不为零，而惯导的方位误差角通过该比力与 

速度量测量建立了耦合关系，即增大了方位误差 

角的可观测性，使得惯导方位误差能够得到较好 

的估计，从而改善定位误差，即通过增加机体机动 

动作 (如拐弯等)并减少多普勒雷达与惯导间 

的安装误差、多普勒雷达与机体间的安装误差、初 

始对准误差以及多普勒雷达的失锁时间(机体处 

于静止状态)等，均可以在很大程度上提高 SINS／ 

多普勒／气压高度表组合导航系统的精度。 

4 结论 

本文主要探讨了用多普勒雷达的速度信息和 

气压高度表的高度信息辅助光纤捷联惯导的可行 

性，通过数字仿真和多次跑车试验对其性能和主要 
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8 度 
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4  

0  
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影响因素进行了分析。研究结果表明：多普勒雷达 

和气压高度表与光纤捷联惯导构成的组合导航方 

案是可行的，速度姿态信息均能达到较高的精度， 

且有效地抑制了纯惯导位置信息随时间的发散。 

由于 SINS／多普勒／气压高度表组合导航系 

统不需要任何其他外界信息，自主性强，不易受干 

扰，所以对飞机特别是军用飞机导航具有很高的 

实用价值。同时，由于双星定位系统可输出较高 

精度的经纬度信息 j，捷联惯导／星光组合在较 

精确地获取载体姿态信息方面具有优越性 。 

因此，结合这几种导航系统，如何从经纬高、速度、 

姿态三方面辅助捷联惯导，构成更高精度的完全 

自主式导航系统，并对其可行性和性能进行分析， 

将是下一步研究的主要内容。 
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