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摘  要：提高火箭制导平台的导航定位精确度，是火箭试验技术的重要研究内容。针对某火

箭制导平台，设计了一种基于微机电惯性导航 (INS)与全球定位系统 (GPS)多传感器相组合的，采用

间接输出校正的导航解算算法。算法利用卡尔曼滤波器对系统误差进行最优估计，估计结果修正

惯导解算输出和敏感元件输出。仿真结果表明，在 GPS 收星有效以及火箭动态过程平稳情况下，

该组合导航算法对 INS 误差随时间积累有明显抑制作用。 
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Abstract：To improve the navigation and positioning precision of the rocket guidance platform, is one 

of the important research fields of rocket test technology. For a certain type of rocket guidance platform, 

an indirect output revising navigation algorithm is proposed, which is based on multiple sensors of Inertial 

Navigation System(INS) combined with Global Positioning System(GPS). In the algorithm, Kalman 

Filtering(KF) is utilized for optimum estimate of the systematic error, and the estimation results are 

adopted for correct inertial navigation calculating and sensor output. Simulation results show that, in the 

case that GPS works effectively and the rocket dynamics perform stably, the integrated navigation 

algorithm has obvious inhibitory effect on INS error accumulation over time. 
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随着半导体集成电路微细加工和超精密机械加工技术的发展，基于微机电系统的惯性导航系统 (INS)的应用

日 趋 成 熟 ， 呈现 出 低 成 本、 使 用 简 单 、抗 过 载 能 力强 等 优 点 ， 被广 泛 用 于 要求 低 成 本 的 火箭 制 导 平 台中 。 但

是，导航仪表误差通过导航方程被不断积分，造成导航解算精确度不断下降，特别是 INS 精确度偏低，零偏稳

定性差，对环境的敏感度大，使得导航精确度在较短时间内降低 [1]，在纯惯导平台中的应用受到限制。因此常

将 INS 与 GPS 组合起来使用。GPS 是美国第二代卫星导航系统，能够在室外进行全球、全天候、全天时、多维

连续定位，且其精确度不随时间变化。但 GPS 接收机的动态性能差，抗干扰能力弱，数据更新率低，定位信息

难以达到实时控制要求。将 INS 与 GPS 组成 INS–GPS 组合导航系统 [2]，形成优势互补，充分发挥各自优势，

则能够实现火箭弹低成本制导化。  
目 前 主 流 的 导 航 多 采 用 基 于 多 传 感 器 的 数 据 融 合 导 航 平 台 [3–5] ， 集 成 包 括 GPS、 惯 性 测 量 单 元 (Inertial 

Measurement Unit， IMU)、磁航向计、气压高度表、空速等多种传感器，但是这种平台由于精确度较低，多用

于低动态的机载导航设备。高机动的运载体对导航精确度要求较高，多采用基于 GPS 加 IMU 的松组合导航系

统。本文采用 INS–GPS 制导平台，以姿态信息、位置信息、速度信息的组合方式，结合三轴加速度计和三轴陀

螺仪建立惯导解算系，利用 GPS 输出载体的速度、位置信息构建误差模型，采用间接输出校正实现卡尔曼滤波

估计各惯导误差状态向量，用惯导系统误差的最优估计值去校正惯导系统的输出。  
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1  捷联导航系统误差方程 

1.1 算法中坐标系的选取  

组合导航解算中主要使用到的坐标系有导航系、地心惯性系、地球系、地理系、计算地理系、本体系。  

1.2 误差方程  

1.2.1 姿态误差方程  
由于受到惯性测量元件误差、初始对准误差、算法误差及计算误差等系统误差源的影响，捷联惯导系统的

计算地理系 t%系相对于真实地理系 t 之间存在小角度偏差 ϕ ，设 Φ 是 ϕ 的反对称矩阵，真实地理系 t 到本体系 b

的姿态矩阵为 b
tC ，本体系到计算地理系的姿态矩阵为 t

bC
% ，根据 ϕ 的定义可知 Φ 满足如下方程：  

b
t

t
b= −Φ I C C%                                           (1) 

设 Ω 为角速率 ω 的反对称矩阵，利用方向余弦矩阵微分方程如式(2)：  
( )t t b t b t t t

b b tb b ib ie et b= = − +C C C C& Ω Ω Ω Ω                                   (2) 
设 δΩ 为角速率误差 δω 的反对称矩阵，对式(1)求导得：  

( ) ( ) ( ) ( ) ( )t b b t t t t t t t t
b ib t ie et ie et ie et ie etδ δ δ δ δ= − + + − + + + +− −Φ I Φ C Ω C Φ Ω Ω Ω Ω Φ Ω Ω Ω Ω Φ&                (3) 

由于反对称矩阵 Φ 和 δΩ 中的元素均为一阶小量，上式可化简为列向量形式的姿态误差方程：  
t t t t b
it ie et b ib= × + + −φ φ ω δω δω C δω&                                   (4) 

1.2.2 速度误差方程  
根据捷联惯导系统的速度解算方程，不考虑任何误差时，理想的速度方程为 [3]：  

(2 )t t b t t t t
b ie etv C f v gω ω= − + × +&                                  (5) 

然而在实际系统中，捷联惯导系统导航解算的计算地理系与真实地理系具有姿态角误差 ϕ ，计算有害加速

度的 t
ieω 和 t

etω 参数存在偏差，重力加速度计算存在偏差，加速度计存在测量误差，因此捷联惯导实际输出的速

度 tv% 方程为：  

( )2t t b t t t t
etieb ×= − + +v C f ω ω v g% % %& % % % %                                 (6) 

式中“~”上标代表传感器直接输出或惯导解算结果。由式(5)~(6)可得列向量形式的速度误差方程为：  

( ) ( )+ 2 + 2 +t n t n b t t n t t t t
et etie ieb ibδ φ δ δ δ δ δ= − × − × − + ×v f C f ω ω v ω ω v g&                    (7) 

1.2.3 位置误差方程  
地理坐标系下运载体航行引起的运载体位置变化(经纬高变化)满足以下方程：  

( )

n

M

e

N

u

cos

vL
R h

v
R h L

h v

λ

⎧ =⎪ +⎪
⎪ =⎨

+⎪
⎪ =⎪
⎩

&

&

&

                                          (8) 

式中： , ,L hλ 为纬度、经度、高度； MR , NR 为子午圈、卯酉圈的地球半径。对上式求导可得位置误差方程：  

( )

( )

( ) ( )

n
2
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e

e e
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1 tan0 0 0
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               (9) 

1.2.4 加速度计和陀螺仪建模  
IMU 输出噪声建模为零偏加白噪声，零偏近似为随机游走，零偏变化近似为白噪声，得 IMU 误差模型：  

=

=
a ba

g bg

⎧⎪
⎨
⎪⎩

b w

b w

&

&
                                             (10) 

式中： b 为零偏； w 为白噪声。  
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2  MEMS-INS/GPS 松组合导航系统设计 

2.1 状态方程  

由 1.2 节分析得到系统数学模型和误差模型，选取系统总状态变量：  

= , =
a

g

L

h

δδ
δ δλδ

δ

⎡ ⎤
⎢ ⎥ ⎡ ⎤⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎣ ⎦⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

φ
v

x pp
b
b

                                        (11) 

式中： ϕ 为计算地理系到真实地理系的小角度偏差在地理系的投影； vδ 为速度误差在地理系的投影； pδ 为位

置误差以经纬高为基的投影； ab , gb 为加速度计和陀螺仪零偏。根据 1.2 节推导的姿态误差方程、速度误差方

程、位置误差方程、加速度计、陀螺仪误差模型，建立组合导航总状态方程：  

11 12 13 3

21 22 23 3

3 32 33 3 3

3 3 3 3 3

3 3 3 3 3

-

= + = +

t
b

t
b
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F F F C 0

x Fx w x w0 F F 0 0
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&                              (12) 

状态方程中， F 分块矩阵为 1.2 节中各个误差模型的系数矩阵。系统噪声矩阵为：  
T

0 0 0b b b b b b
rgx rgy rgz rax rax rax bax bay baz bgx bgx bgxω ω ω ω ω ω ω ω ω ω ω ω⎡ ⎤= ⎣ ⎦ω         (13) 

相应的系统噪声协方差阵为：  
2

3 3 3 3
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3 3 3 3 3

2
3 3 3 3 3

2
3 3 3 3 3

t tT
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⎢ ⎥
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                           (14) 

式中 2 2 2 2, , ,rg ra bad bgdn n n n 分别为陀螺随机噪声、加速度计随机噪声、加速度计零偏变化和陀螺零偏变化功率谱密度。  

2.2 量测方程  

组合导航系统量测方程为：  
GPS IMU GPS IMU GPS

GPS IMU GPS IMU GPS
+

δ δ δ δ
δ δ δ δ

⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤
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⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦

P P P P P P
z Hx v

V V V V V V
                    (15) 

测量矩阵 H ：  
3 3 3 3 3

3 3 3 3 3
= ⎡ ⎤
⎢ ⎥
⎣ ⎦

0 0 -I 0 0
H

0 -I 0 0 0
                                  (16) 

测量噪声近似为 GPS 输出位置、速度噪声，测量噪声协方差阵为 R：  

GPS
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GPS
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2
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R                              (17) 

式中 2n 为 GPS 输出位置、速度观测噪声功率谱密度。  
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3  卡尔曼滤波 

3.1 系统方程和量测方程离散化处理  

式(12)和式 (15)组成连续形式卡尔曼滤波器模型
= +
= +

⎧
⎨
⎩

x Fx Gw
z Hx v
&

，在计算之前需对其进行离散化。综合文献[4-5]

中介绍的离散化方法，选取离散化设计方法：
TT 1

T Te
0 0

d−⎡ ⎤ ⎡ ⎤− −
= → = =⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎣ ⎦ ⎣ ⎦

ΞF GQG D Φ Q
Ξ

F Φ
ϒ ，可得一步预测矩阵为

[ ]T( 1: 2 ),( 1) : 2n n n n= + +Φ ϒ ，系统误差协方差阵为 [ ](1: ),( 1) : 2d n n n= +Q Φϒ 。  

3.2 判断量测有效性剔除野值  

滤 波 器 设 置 合 理 的 条 件 下 ， 新 息 ( )1ˆ ( )k k k +− −z H x 是 均 值 为

0，方差为 ( )T
1( )k k k+ +−H P H R 的高斯白噪声，可用于检测量测值

的有效性。由假设检验有关知识可知 [6–8]，当新息大于 3σ (标准

差 )时 ， 可 认 为 量 测 失 效 ， 不 进 行 量 测 更 新 ， 达 到 剔 除 野 值 的

目的。  

4  组合导航系统解算软件设计与仿真分析 

4.1 仿真软件流程设计与参数选取  

INS–GPS 组合导航系统， INS 输出频率为 100 Hz，GPS 输

出频率为 10 Hz，故卡尔曼滤波中，一步预测与量测更新周期

相差 10 倍，利用标志寄存器实现对一步预测的计数，并根据

新息及新息阈值，判断是否进行量测更新，每 10 次预测，插

入 1 次量测更新。仿真流程如图 1 所示。  
本组合导航系统使用的硬件精确度水平一般，陀螺仪常值

漂 移 为 o75 /h ， 相 关 时 间 为 180 s 。 将 上 述 参 数 代 入 式 (14)， 可

得系统噪声协方差矩阵 Q ；GPS 系统位置精确度为 5 m ，速度

精确度为 0.1 m/s ，结合 GPS 精确度代入式(17)，可得到测量噪

声协方差矩阵 R。  

4.2 仿真结果  

仿真采用 INS 纯惯导解算、 INS/GPS 组合导航解算与真实

飞行轨迹对比的方式进行。  
4.2.1GPS 数据预处理  

首先对 GPS 数据进行预处理。GPS 数据中，能够用来作

为量测更新的数据必须满足：星数大于 4 颗，地理系下速度、

位置信号正常，经纬高信号正常，以及位置精确度因子小于阈

值，不能满足上述条件的信号需要滤除。GPS 有效时间点如图

2 所示。从图 2 中可以发现 GPS 输出在初始段和末段出现较多

的不良数据，初步分析是由于运载体处于高动态，以及云层遮

挡所导致。  
4.2.2 卡尔曼滤波量测更新  

由 3.2 节知，量测新息是均值为零的高斯白噪声，可用于检测量测值的有效性。图 3~8 为一步预测估计误

差新息与阈值。对比图 3~8 可以发现，对速度误差一步预测的估计误差是制约量测新息是否有效的关键因素，

可以从图中总结出：火箭弹在中段飞行过程，动态特性较稳定的情况下，量测更新有效的可能性更大。  
 
 
 
 
 

Fig.1 INS_GPS simulation flowchart 
图 1 组合导航程序流程图 
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Fig.2 Valid time of GPS data 
图 2 GPS 数据有效时间点 
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4.2.3 飞行轨迹  

火箭的飞行轨迹如图 9 所示。  
4.2.4 卡尔曼滤波器输出状态量最优估计  

本惯导解算系统采用间接输出校正组合导航结构，卡

尔曼滤波器状态估计为 15 维状态向量。图 10~13 分别反

映了卡尔曼滤波器输出的计算导航系与真实导航系之间的

角度误差、速度误差、加速度计零漂、陀螺仪零漂信息，

作为修正惯导解算输入量的最优估计值，详细参见图 1 的

组合导航解算仿真程序流程图。观察图 10~13，结合图 2 和 4.2.2 节指出的量测更新有效值或区间，可以发现：

在 GPS 收星定位效果不理想，量测更新可能性小的情况下，卡尔曼滤波器输出的状态量最优估计值出现不同程

度的波动；而在中段飞行过程中，GPS 收星良好，量测更新可能性大的情况下，卡尔曼滤波输出的状态量最优

估计值趋势平稳。以上仿真结果表明：本组合导航算法对导航误差积累具有明显的抑制作用，但是解算精确度

对 GPS 收星有效性具有一定依赖。  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Fig.9 Rocket flight path 
图 9 火箭飞行轨迹 
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Fig.3 Latitude error innovation and innovation threshold 
图 3 纬度误差新息与新息阈值 

Fig.4 Longitude error innovation and innovation threshold 
图 4 经度误差新息与新息阈值 

Fig.5 Altitude error innovation and innovation threshold 
图 5 高度误差新息与新息阈值 

Fig.6 East velocity error innovation and innovation threshold 
图 6 东向速度误差新息与新息阈值 

Fig.7 North velocity error innovation and innovation threshold 
图 7 北向速度误差新息与新息阈值 

Fig.8 Vertical velocity error innovation and innovation threshold 
图 8 天向速度误差新息与新息阈值 
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Fig.10 Angle error optimal estimation 
图 10 角度误差最优估计 
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Fig.11 Velocity error optimal estimation 
图 11 速度误差最优估计 
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5  结论 

本文介绍了一种基于微机电平台的 INS–GPS 组合导航定位算法。算法采用间接输出校正利用卡尔曼滤波对

系统误差进行最优估计，并根据新息对量测值有效性作出判断。通过仿真表明，本组合导航算法对 INS 误差积

累具有明显抑制作用，但是导航解算精确度受 GPS 收星有效性以及运载体动态特性影响。因此，下一步研究工

作应当集中在如何减小组合导航算法对 GPS 的依赖性，提升组合导航算法对运载平台高动态特性的适应能力。  
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Fig.12 Accelerometer drift optimal estimation 
图 12 加速度计零漂最优估计 
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Fig.13 Gyroscope drift optimal estimation 
图 13 陀螺仪零漂最优估计 
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