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摘要:惯性/天文角度组合导航在应用于高动态飞行器时,动态飞行环境变更会导致星光角度观测量发生程度不
等的偏差,使得常规组合滤波方法误差显著增大.为此,本文提出了基于P值映射的观测质量自主评估及自适应滤
波方法,并应用于惯性/天文角度组合导航系统.该方法根据历年可见导航星情况分解冗余观测子集,再由P值度量
其含有观测量偏差的显著性水平. 在此基础上,通过遍历每颗导航星所隶属子集得到其观测量质量值,最后对惯
性/天文角度组合滤波增益进行自适应调节. 仿真结果表明,本文方法能够实现天文高度角观测质量的自主在线评
估,有效提高星光观测质量下降情况下惯性/天文角度组合导航的精度和适应性.
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Adaptive P-value mapping integrated algorithm for inertial navigation
system and celestial angle integrated navigation system
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Abstract: The integration of inertial navigation system (INS) and celestial angle navigation system are affected by flight
conditions. When they are applied to highly dynamical aircrafts, there will appear biases in starlight observations as well
as additional navigation errors for conventional integrated filtering approach. To solve those problems, we propose a novel
P-value mapping-based quality evaluation for observations and introduce the adaptive filtering approach in the INS/celestial
angle integrated navigation system. The observed stars are divided into redundant subsets; and the bias level of each subset
is evaluated by a P-value. The observation quality of each star is determined based on the P-values of subsets which the
star belongs to, and adaptively applied to adjust the gain of INS/celestial angle integrated filter. Simulation results show
that the proposed approach can evaluate observation quality online autonomously, and effectively improve the precision
and adaptability of the INS/celestial angle integrated navigation system when the starlight observation quality is declined.

Key words: integrated navigation; P-value; subset mapping; celestial angle observation; adaptive filter

1 引引引言言言(Introduction)
近年来,天文导航系统以其隐蔽性好、无累积误差

等特点而受到持续重视.将天文导航与中高精度的惯
性导航系统进行组合,可构成具有良好自主性和抗干
扰能力的高精度导航系统,已在具有战略战术要求的
军用武器系统中获得应用[1]. 随着天文导航敏感器的
进步,出现了大视场、多孔径星敏感器后,天文导航方
法逐渐转向以多星同步测量方式为主的研究[2–3].
在传统方法高度差法基础上,有学者研究了直接

基于天文角度测量信息与惯导融合的紧组合模式[4–5],
提高了组合的灵活性和定位精度.但在高超声速等高

动态飞行中进行多星同步观测时,气动光学效应和光
行差等飞行动态环境导致从不同方向入射的星光角

度发生程度不等的偏差[6–7]. 文献[4]等的惯性/天文角
度组合方法基于所有天文角度观测量具有相同的误

差特性假设,未考虑局部观测量质量的下降对系统的
影响,将引起导航定位误差增大;同时,工程上对高超
声速飞行环境因素的影响机理尚未完全认知[8],故难
以从测量原理上对星敏感器等环境载荷在实际飞行

过程中所受的影响进行精确建模和完全控制,需研究
提高导航系统对未知环境影响的适应性的方法[9–10].
经典移动开窗Sage方法基于在线滑窗统计获得实际
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误差特性,但其要求各历元观测信息同维且前后对
应[11],不适用于飞行过程中可见导航星动态变化的情
况;状态向量增广滤波需要已知观测量偏差状态模
型[12],而函数模型拟合滤波也要求设定观测量偏差具
有一定的拟合函数模型假设[13],对于观测量偏差变化
具有不确定性的情况则难以适用.
针对上述问题,本文从观测质量自主评估的角度,

提出了惯性/天文自适应角度组合导航滤波算法. 该方
法在多星同步观测条件下分解冗余观测子集,通过奇
偶空间映射和P值理论度量观测量偏差的显著性水平
将每颗导航星所在子集遍历、叠加、归一化得到高度

角观测量偏差程度,从而对惯性/天文角度组合滤波增
益进行调节,提高对多星同步测量下观测质量差异性
的适应性. 最后通过仿真验证了本文方法的有效性.

2 模模模型型型描描描述述述(Model description)
首先描述单星观测时惯性/天文角度组合导航模

型. 由天文导航系统可以直接观测获得在当地地理水
平坐标系下的导航星的高度角hC:

hC = h− ξ − v, (1)

其中: v为星敏感器本身角度测量噪声, E[v] = 0,
E[v2] = σ2; ξ为飞行环境引起对该导航星的测量偏

差. 同时,以飞行所在当地地理位置信息获得水平基
准,结合天文定位原理也可以获得被观测导航星的计
算高度角h,根据球面三角公式可得[14]

sinh=sinL sin δA+ cos L cos δA cos(λ + tG), (2)

其中: λ, L分别表示载体经度、纬度; δA为赤纬, tG为

格林时角,二者皆可通过查询天文历书得到. 当组合
导航系统采用惯导提供的经纬度位置进行计算时,考
虑到惯导误差时有

LI = L +δL, λI = λ +δλ. (3)

将式(3)代入式(2),在δL和δλ为小量的情况下,
在λ, L处进行一阶泰勒展开,可得

sinhI = sin h + α ·δλ + β ·δL, (4)

其中:



α =− cos δA cos tG sinλ cos L−
cos δA sin tG cos λ cos L,

β = sin δA cos L− cos δA cos tG cos λ sinL+
cos δA sin tG sinλ sinL.

(5)
设计算得到导航星高度角中的误差为∆h,根据

sinhI = sin(h + ∆h) ≈ sinh + ∆h cos h,得

∆h =
sinhI − sinh

cos h
. (6)

单星观测时惯性/天文角度组合基本量测方程为

hI − hC =
1

cos h
[α β]

[
∆λ

∆L

]
+ ξ+v. (7)

结合大视场、多孔径星敏感器进行多星同步观测,
可有效提高观测冗余并与惯导紧密组合构成惯性/天
文角度组合系统.取惯导误差为状态量:

X = (φ,δv,δp, εb, εr,∇)T, (8)

其中: φ为惯导平台误差角;δv为速度误差;δp =
(δL,δλ,δH)为纬度、经度、高度位置误差; εb, εr分

别为陀螺常值漂移误差和一阶马尔科夫漂移误差;
∇为加速度计零偏. 状态方程为

Ẋ = FX + GW , (9)

其中: F为线性化的惯导误差状态转移矩阵, G为噪

声传递矩阵, W为陀螺和加速度计误差建模带来的系

统噪声. 根据式(7)和式(8)可给出观测n颗导航恒星时

的量测方程

Z = HX + ξ + v, (10)

其中: Z = [hI1−hC1 hI2−hC2 · · · hIn−hCn ]T,

H =




01×6 α1/ cos h1 β1/ cos h1 01×10

01×6 α2/ cos h2 β2/ cos h2 01×10

...
...

...
...

01×6 αn/ cos hn βn/ cos hn 01×10




.

.

由式(10)可以看出,天文高度角观测量偏差反映
在惯性/天文角度组合导航观测量中. 天文高度角观测
量偏差ξ随着飞行过程中环境变化和各导航星方位的

不同而异.因此,需要在线评估每颗导航星的角度观
测量偏差影响,进而对惯性/天文角度组合导航系统进
行适应性调节.

3 P值值值映映映射射射自自自适适适应应应滤滤滤波波波算算算法法法(P-value mapping
adaptive filter)

3.1 P值值值质质质量量量评评评估估估(Quality evalution by P-value)
对式(10)进行秩分析,可知由天文角度观测确定

惯导水平位置误差,至少需观测2颗不同方向的导航
星. 对于多星同步观测中的任意导航星冗余观测集合
(可见导航星数n > 3),观测矩阵H既含有计算惯导

位置误差所需的基本信息也含有冗余信息,可通过奇
偶空间转换将两者分离. 对观测阵H进行QR分解得
到奇偶空间矩阵P ,再将观测误差投影到奇偶空间,
得到奇偶矢量为p = PZ,根据奇偶矢量的性质有

p = P (ξ + v). (11)

可见,奇偶矢量是星敏感器本身角度测量噪声v和

环境引起的观测量偏差ξ的线性组合.在有观测量偏
差情况下,奇偶矢量均值与观测量偏差ξ线性相关.为
了分析观测量偏差的影响,进行如下假设:{

H0 : ξ = 0,

H1 : ξ 6= 0.
(12)
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采用Rao方法构造检验统计量[15]:

T (p) = pT(PRP T)−1p, (13)

其中R = Iσ2. T (p)服从自由度为n− 2的卡方分
布,通过假设检验统计可计算天文角度测量中存在偏
差的程度.本文采用P值检验进行检验统计度量. P值
表示一个样本在零假设的条件下,等于或超出给定观
测值的概率[16]. 将奇偶矢量p对应的P值以L(p)表示,
其定义如式(14)所示:

L(p) = F0(T (p) > T (p0)), (14)

其中: F0是零假设下的概率, p0为零假设下的奇偶矢

量. 式(14)中的P值反映了当前被检测样本支持零假
设的程度,为[0, 1]范围内的变量. P值越小,则越反对
零假设,即被检测的导航星冗余观测集合中含有的观
测量偏差越大.由于P值还与该样本奇偶矢量的值单
调相关,因此反映了对应导航星子集中高度角观测偏
差的影响大小.

3.2 P值值值映映映射射射自自自适适适应应应滤滤滤波波波算算算法法法设设设计计计(Design of
P-value mapping adaptive filter)

P值检验方法可以给出导航星冗余观测集合中高
度角观测量整体偏差程度,但还无法衡量每个导航星
高度角测量的质量评估值.本文采用子集映射的方法
从P值中分离各导航星观测质量值,并将其引入滤波
器信息融合提高导航适应性,算法框图如图1所示.

图 1 子集映射惯性/天文自适应组合算法框图

Fig. 1 Block diagram of adaptive filter using subset mapping

观测质量在线评价采用分解–评估–映射的步骤,
将导航星观测集合分解为多个子集,根据每个子集自
身质量评估值进行遍历集成,从而得到子集中每颗观
测星的质量评估值.如图1所示, si(i = 1, 2, · · · , n)表
示第i颗导航星, qi为其观测质量值. Subj(j = 1, 2,

· · · ,m)表示导航星分解的j个子集, pj为子集对应的

奇偶矢量, T (pj)表示由奇偶矢量计算的检验统计量,
L(pj) = Lj表示子集j的P值.在常规组合滤波的基础
上,引入以观测质量在线评价为基础的增益自适应调
节回路,利用各导航星质量值构造增益调节矩阵
Quak = diag{q1, q2, · · · , qn},以增强组合滤波算法
对实际导航过程中观测质量动态变化的适应能力. 方
法的具体步骤如下:

1) 时间更新.
对式(9)的状态方程进行离散化,根据Kalman滤波

方程进行一步预测

Xk|k−1 = Φk,k−1Xk−1|k−1, (15)

Pk|k−1 = Φk,k−1Pk−1|k−1Φ
T
k,k−1 +

Γk,k−1QkΓ
T
k,k−1. (16)

2) 自适应质量估计.
2a) 子集分解.
将可见的n颗导航星s1, s2 · · · , sn分解为子集,为

确保构造奇偶空间所需的冗余度,以3颗可见导航星
划分为一个子集,记为Sub1,Sub2, · · · ,Subm,子集
个数为m = C3

n = n!/[6(n− 3)!].
2b) P值检验.
如果某一导航星含有测量偏差,则与其相关的冗

余观测子集的误差水平都相应增加,而与该导航星无
关的其余冗余观测子集误差水平则不受影响.为了检
验子集的误差水平,构造各子集Subj的奇偶矢量pj

并由式(13)–(14)计算相应子集的P值L(pj). 由于P值
与奇偶矢量的值单调相关,而奇偶矢量反映了高度角
观测偏差幅值,所以P值可以用来检验子集观测偏差
的程度.

2c) 质量映射.
某一导航星高度角观测量的质量取决于与其他导

航星高度角观测量的一致性,根据子集遍历原则,各
导航星所属的子集数量是相同的,其测量偏差对观测
集合的影响也与对各冗余观测子集的影响总和等效,
所以可用相应子集的P值叠加来评估其测量误差水平.
对含有某一导航星si的子集进行遍历,其所隶属

的子集个数为l = C2
n−1 = (n− 1)!/[2(n− 3)!],将这

些子集P值的均值作为该导航星高度角的质量值

qi =
(n− 1)!
2(n− 3)!

∑
si∈Subj

L(pj). (17)

因此对于含有测量偏差的导航星,其相关子集P值叠
加后获得的质量值较正常情况降低,且测量偏差越大,
质量值降低越大,从而能够有效度量该导航星测量偏
差的程度.质量值与观测量误差负相关,质量值越高,
说明该导航星高度角观测量越可靠;质量值越低,说
明该导航星高度角观测量受偏差影响程度越严重.

3) 增益调节.

对于Kalman滤波来说,增益矩阵K在一步预测基
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础上计算,即

Kk = Pk|k−1H
T
k [HkPk|k−1H

T
k + R]−1. (18)

可见传统增益矩阵的计算只采用了量测噪声的先

验协方差R,而并未考虑实际飞行过程中变化的天文
高度角观测量偏差ξ的影响.根据滤波方程迭代的特
点,将由实际测量信息得到的质量值q1, q2, · · · , qn作

为权重系数引入到Kalman滤波增益矩阵,即

K∗
k = KkQuak, (19)

其中Quak = diag{q1, q2, · · · , qn}. 当导航星sa高度

角观测量偏差大于导航星sb时,两者的质量值qa <

qb,则对应的增益矩阵元素之比

K∗
k
(i,a)

K∗
k
(i,b)

=
Kk

(i,a)qa

Kk
(i,b)qb

<
Kk

(i,a)

Kk
(i,b)

. (20)

可见,将质量值作为滤波增益矩阵的加权系数加
入,提高了质量高的观测量权重,降低质量低的观测
量权重,从而提高系统精度.

4) 量测更新.

采用调节后的增益矩阵进行量测更新

Xk|k = Xk|k−1 + K∗
k(Zk −HkXk|k−1), (21)

Pk|k = [I −K∗
kHk]Pk|k−1. (22)

即使在环境、载体机动等因素引起观测量偏差变

化复杂的情况下,该方法仍能够及时反映导航过程中
各观测信息质量的变化,准确区分各导航星高度角测
量所受的不同影响,因此可以作为准确依据对导航过
程进行自适应调节.

根据Kalman滤波原理,更新过程中的新息及其协
方差为[17]

εk = Zk −HkXk|k−1, (23)

Ak = E[εkε
T
k ] = HkPk|k−1Hk + R̃k, (24)

其中R̃k表示实际的噪声水平统计值,对于含有测量
偏差的导航星sa,其实际噪声水平高于式(18)中采用
的先验参数,因此有R̃k(a, a) > R(a, a).

对于常规Kalman滤波(KF),状态估计误差协方差
实际值为

P KF
k|k = Pk|k−1 + KkAkK

T
k . (25)

对于采用质量值调节后的组合方法(QKF),状态
估计误差协方差实际值为

P QKF
k|k = Pk|k−1 + K∗

kAkK
∗T
k =

Pk|k−1+KkQuakAkQuaT
k KT

k . (26)

根据式(25)--(26),对应第i个状态量的估计误差协

方差实际值之差为

P
QKF(ii)

k|k − P
KF(ii)

k|k =

P
(ii)

k|k−1 +
n∑

j=1

n∑
l=1

Kk
(ij)K

(il)
k qjqlA

(jl) −

P
(ii)

k|k−1 −
n∑

j=1

n∑
l=1

K
(ij)
k K

(il)
k A(jl) =

n∑
j=1

n∑
l=1

K
(ij)
k K

(il)
k (qjql − 1)A(jl) < 0. (27)

可见,采用质量值调节后,状态量估计误差协方差
较常规Kalman滤波减小,且该差值绝对值越大,反映
相对Kalman滤波的性能改善越大.由于P值映射构建
质量值q(l)与天文角度测量偏差负相关,当导航星测
量偏差越大时,采用质量值进行调节所起到的性能改
善作用就越大.

4 仿仿仿真真真与与与分分分析析析(Simulation and analysis)
基于P值映射自适应的惯性/天文角度组合导航算

法的性能,本文建立的仿真验证系统.如图2所示,该
系统由高超声速飞行航迹发生器产生标准运动航迹,
随后由伪随机数发生器驱动生成高超声速飞行中导

航传感器测量仿真数据. 分别采用卡尔曼滤波, P值映
射质量值调节的自适应滤波算法对同一组测量数据

进行处理,将飞行过程中导航误差结果的动态变化进
行对比. 在此基础上,通过对不同随机噪声序列下的
惯性/天文角度组合导航进行了多次蒙特卡洛仿真,可
以对算法性能进行定量的分析.

图 2 仿真验证方案

Fig. 2 Simulation scheme
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参考国外典型高超声速飞行器参数设计飞行航

迹进行动态仿真,飞行时间为3600 s,初始速度为
5 Ma,航迹中包括加减速、俯仰和航向的变化.

采用中等精度惯导系统,等效陀螺漂移为
0.01 (◦)/h,等效加速度零偏为10−5g,陀螺漂移和加
速度计零偏一阶马尔科夫过程相关时间分别为

3600 s和1800 s.

设同时观测分布于载体周围的5颗导航星(s1,

s2, · · · , sn),导航星高度角观测噪声标准差为10′′,
包含参考基准与敏感器误差. 分时间段在导航星s2

和s3观测量中加入偏差来分析组合导航系统受到的

影响,参数如表1所示.

表 1 观测量偏差仿真参数
Table 1 Simulation parameters of observation bias

时间段 T1 T2 T3 T4

对应时间 0∼1000 s 1000∼2000 s 2000∼3000 s 3000∼3600 s

s2观测量偏差 — 30′′ 50′′ —
s3观测量偏差 — — 30′′ —

首先验证本文基于P值映射的质量值评估算法
在多星同步测量中的有效性,含有观测量偏差的两
颗星高度角观测量的质量值如图3所示,为便于对
比,同时给出不含观测量偏差的导航星s5的质量值.
图3(a)–(c)分别为导航星s2, s3和s5的质量值曲

线.在T1和T4时间段所有导航星中均不含观测量
偏差,从图3可以看出,此时3颗导航星高度角观测
量的质量值都稳定处于较高水平. 由图3(a)进行导
航星s2观测质量值时间轴方向的比较, T2时间段含
有小幅偏差,其质量值有一定程度的降低;在T3时
间段观测量偏差进一步增大,对应该导航星的质量
值有更大幅度下降. 可见在单星偏差变化情况下,
质量值能够有效反映导航过程中观测量偏差程度的

变化.

(a) 导航星s2

(b) 导航星s3

(c) 导航星s5

图 3 各导航星高度角观测质量值变化曲线

Fig. 3 Quality value of star elevation angle observation

在T3时间段, s2和s3测量同时产生观测量偏差.
由图3(a)和图3(b)之间相互比较,导航星s2和s3的质

量值均有所下降,且下降的幅值与偏差大小相关.
而未发生观测量偏差的导航星s5的质量值始终保持

较高水平,与实际情况相吻合.由此可以验证质量
值不仅能够反映单星观测量偏差,还可在多星观测
量发生偏差的情况下,准确估计出各观测量的偏差
程度.
在上述质量值评估分析的基础上,为验证P值映

射质量值应用于惯性/天文角度自适应组合导航系
统的有效性,进行了仿真并与传统采用卡尔曼滤波
算法的导航系统进行了对比,如图4–5所示. 在采用
相同仿真航迹和相同性能参数导航传感器的前提

下,对不同随机噪声序列下的惯性/天文角度组合导
航进行了20次蒙特卡洛仿真,其结果在表2中给出.
从图4–5和表2可以看出,对于惯性/天文角度组

合,在观测量发生偏差的情况下,采用P值映射质量
值调节的自适应滤波算法较传统卡尔曼滤波的导航

误差有显著减小,且在双星受到偏差影响时的改善
更为明显,可见本文的算法能够显著降低惯性/天文
角度组合系统所受天文高度角观测量偏差的影响,
提高导航精度.

图 4 导航航向误差对比图
Fig. 4 Comparison of navigation yaw error
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图 5 导航水平位置误差对比图

Fig. 5 Comparison of navigation horizontal position error

表 2 导航均方误差对比
Table 2 Comparison of navigation RMS errors

仿真条件 航向误差/ (′′) 经度误差/m 纬度误差/m

单星偏差 KF 76.1 124.34 118.47
(T2) QKF 65.5 89.4 73.08

双星偏差 KF 172.2 252.73 178.79
(T3) QKF 97.6 114.76 97.858

5 结结结论论论(Conclusions)
针对惯性/天文角度组合导航多星同步观测时局

部观测质量下降对导航性能的影响,本文从观测质
量自主评估的角度,提出基于P值质量映射的惯性/
天文自适应角度组合导航算法. 仿真结果表明,本
文的P值质量映射方法可随着飞行过程中可见导航
星动态变化的变化在线评估观测质量,并准确度量
各导航星高度角测量所受观测量偏差的差异影响.
通过P值质量映射计算质量值进行惯性/天文角度组
合的自适应调节后,系统在观测量偏差存在情况下
的导航精度有显著提高. 本文所提出惯性/天文角度
自适应组合导航算法具有较强的观测量偏差适应能

力,对于增强复杂飞行环境下应用的导航系统的自
主性和适应性具有重要意义.
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