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　　摘　要：超级航姿系统因受外界干扰而使加速度计输出稳定性发生变化时，传统航姿算法易引起载体机动状

态误判，且易导致滤波器振荡甚至发散，因此，该文提出了一种基于模糊推理系统的变阈值载体机动判据自适应

Ｋａｌｍａｎ滤波算法。该算法能根据加速度计输出稳定性的变化，自适应地调节载体机动判据及滤波器的量测噪声

阵，从而降低载体机动状态的误判率，并提高滤波器对量测信息的利用程度。仿真实验表明，当加表稳定性发生变

化时，该算法仍能较好地判断出载体的机动状态，并对量测噪声阵作出相应调整，使超级航姿系统的长航时姿态精

度和滤波稳定性得到提高。
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０　引言

机载导航系统通常分为传统航姿系统和惯导系

统［１］。超级航姿系统（ｓｕｐｅｒＡＨＲＳ）作为两者之间

的衔接导航系统，它在满足低成本、小体积的同时，

还能在主惯导系统和外界辅助信号都失效的情况

下，进行短时（２０～３０ｍｉｎ）较高精度的纯惯导解算，

为机载武器的发射提供全面的导航信息。此外，它

还能长期输出一定精度的水平姿态和航向信息，以

确保飞行器能正确返航。

超级航姿系统通常采用精度水平为０．０５～

０．１０（°）／ｈ的光纤陀螺，当 ＧＰＳ失效时，由于陀螺

漂移的影响，无阻尼的惯性导航会使飞行器的姿态

和航向逐渐发散，导致飞行器无法正确返场［２］。传

统捷联航姿系统内阻尼算法虽然在一定程度上能抑

制飞行器水平姿态角的发散，但由于加速度计输出

特性易受周围环境的影响，因此，基于定阈值的载体

机动判据将无法正确判断出飞行器的机动状态，从

而导致飞行器的水平姿态长期得不到修正，最终引



起姿态角发散［３４］。当加速度计输出稳定性发生变

化时，基于定量测噪声的常规卡尔曼滤波器易振荡

甚至发散［５］。

本文提出了一种基于模糊推理系统的变阈值载

体机动判据自适应 Ｋａｌｍａｎ滤波算法，降低因加表

输出稳定性变化所引起的载体机动状态误判率，并

提高了滤波稳定性。

１　超级航姿系统内阻尼姿态组合算法

基于载体机动状态自检验的超级航姿系统内阻

尼姿态组合算法的基本原理是：由于加速度计长期

稳定性好，因此，当载体长期处于非机动状态时，可

利用加速度计输出与姿态角之间的对应关系，将计

算得到的载体俯仰角θＤ 和横滚角γＤ 作为量测量，

通过Ｋａｌｍａｎ滤波器对载体的姿态角进行修正，以

提高飞行器水平姿态角精度［６７］。

１．１　内阻尼姿态角方程

取导航坐标系为东、北、天（犈、犖、犝）地理坐标

系，系统比力方程：

犳狀 ＝狏犲狀＋（２狑犻犲＋狑犲狀）×狏犲狀 －犵狀 （１）

加速度计在载体坐标系下的输出犳犫 与导航坐

标系下的投影关系为

犳犫 ＝犆
犫
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式中：犳犫狓，犳犫狔，犳犫狕 分别为加速度计在载体坐标系

下的输出；狏犲狀 为载体在导航坐标系下的加速度；狏犲狀

为载体在导航坐标系下的速度；狑犻犲为地球自转角速

度；犵狀 ＝［０　０　－犵］
Ｔ，犵为当地重力加速度；犆

犫
狀为

捷联姿态矩阵。

１．２　内阻尼犓犪犾犿犪狀滤波状态方程

由文献［６，８］知，超级航姿系统内阻尼Ｋａｌｍａｎ

滤波的状态量为

犡＝ ［犈 犖 犝 δ狏犈 δ狏犖 ε狓 ε狔 ε狕］
Ｔ

（５）

式中：犈，犖，犝 为数学平台误差角；δ狏犈、δ狏犖 为载

体的速度误差；ε犻 （犻＝狓，狔，狕）为陀螺随机常值

漂移。

平台失准角误差模型为


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载体速度误差模型为

δ狏犈 ＝－犳犝犖 ＋犳犖犝

δ狏犖 ＝犳犝犈 －犳犈
｛
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式中：ω犖，ω犝 为地球自转角速率在导航坐标系下的

投影；狉为地球半径；ε犈、ε犖、ε犝 为等效陀螺漂移；犳犈、

犳犖、犳犝 为加表输出在导航坐标系下的投影。

综上所述可知，超级航姿系统内阻尼 Ｋａｌｍａｎ

滤波状态方程为

犡（狋）８×１ ＝犉（狋）８×８犡（狋）＋犌（狋）８×８犠（狋）８×１ （８）

式中：犡（狋）为系统状态量；犉（狋）为误差传递矩阵；

犌（狋）为系统噪声驱动矩阵；犠（狋）为系统激励噪声

序列。

１．３　内阻尼犓犪犾犿犪狀滤波量测方程

超级航姿系统内阻尼Ｋａｌｍａｎ滤波器中的量测

量由惯导解算得到的姿态θＩ、γＩ与内阻尼姿态θＤ、γＤ

之差构成，即

犣（狋）２×１ ＝
θＩ－θＤ

γ犐－γ
［ ］

Ｄ

＝犎（狋）２×８犡（狋）８×１＋

犖（狋）２×１ （９）
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－
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－
ｃｏｓψ
ｃｏｓθ

熿

燀

燄

燅
０ ０ ０ ０ ０ ０

（１０）

式中：犣（狋）为系统狋时刻的量测量；犎（狋）为系统量

测矩阵；犖（狋）为量测噪声矩阵；θ和ψ分别为载体真

实的俯仰角和方位角。

２　变阈值载体机动判据自适应 Ｋａｌｍａｎ滤

波算法

　　超级航姿系统内阻尼姿态组合导航算法的关键

在于正确判断飞行器的机动状态，适时启用或断开

加速度计的量测信息，从而更好地达到校正系统姿

态误差，提高系统精度的效果［９１０］。通常情况下，载

体机动自检验法以加速度计输出均值作为判断阈

值，但当加速度计输出稳定性发生变化且飞行器处

于非机动状态时，传统的基于定阈值的载体机动判

６８２ 压　电　与　声　光 ２０１９年　



据将出现误判，从而断开内阻尼姿态修正回路，使载

体的姿态角长期得不到修正，最终导致发散。

２．１　基于模糊推理系统的变阈值载体机动自检

验法

　　针对定阈值载体机动自检验法存在的不足，本

文提出了一种基于模糊推理系统的变阈值载体机动

自检验法，该方法可根据加速度计输出稳定性珟犉ｓ自

适应地调节载体机动状态判断阈值，从而在一定程

度上降低定阈值法的误判率，即

珚犉１ ＝
∑
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犻＝１

（犳
狀
犈犻）

２
＋（犳

狀
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２
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狀
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２
＋（犳

狀
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２
－珚犉（ ）１
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（１３）

式中：犳
狀
犈犻，犳

狀
犖犻分别为加表在导航坐标系下的东向分

量和北向分量输出；犖 为系统水平加速度分量个数

的总和；犳犫狓犻，犳犫狔犻，犳犫狕犻 分别为加速度计在载体坐标

系下的输出；犵为当地重力加速度；犕 为加速度分

量个数的总和。

模糊推理系统（ＦＩＳ）是一种多输入单输出（ＭＩ

ＳＯ）或单输入多输出（ＳＩＭＯ）系统，它将确定信号根

据知识库转换为模糊量，再将模糊量进行去模糊化

处理并转换成精确控制量输出［１１１３］。根据最小误

判率准则，本文以式（１３）作为ＦＩＳ的输入，以判断阈

值犱和量测噪声调节因子α作为输出，构成如图１

所示的模糊推理系统。其中，输入变量采用全交叠

Ｇａｕｓｓ型隶属函数，而输出变量采用三角形隶属函

数，如图２所示。

图１　ＳＩＭＯ模糊推理系统

图２　ＦＩＳ系统输出变量图

在该ＳＩＭＯ模糊推理系统中，用好、一般及差

来表示加速度计输出稳定性。根据加速度计输出稳

定性越好，内阻尼姿态误差越小的原则，同时，为了

减小计算量，方便工程上实时解算，设计３条模糊推

理规则如表１所示。

表１　ＳＩＭＯ模糊推理规则

珟犉ｓ 犱 α

１

２

３

若

好

一般

差

则

好

一般

差

和

好

一般

差

　　当加速度计输出稳定性较差时，此时珟犉ｓ具有较

大的标准差，经过ＦＩＳ后，载体机动状态判断阈值犱

也相应地增大，从而降低因加速度计稳定性变化所

造成的载体机动状态误判率，提高内阻尼姿态的利

用率。加表输出稳定性珟犉ｓ与判断阈值犱呈正相关，

如图３所示。

图３　珟犉狊与犱关系图

２．２　基于时变噪声的自适应犓犪犾犿犪狀滤波算法

变阈值载体机动自检验法虽然降低了载体机动

状态的误判率，提高了内阻尼姿态的利用率，但当加

速度计输出稳定性发生变化时，基于定量测噪声的

Ｋａｌｍａｎ滤波算法无法根据加速度计的输出实时调

整量测噪声阵犚犽，从而增大或减小 Ｋａｌｍａｎ滤波器

对量测信息的利用率，严重时将导致滤波器振荡甚

至发散［１４］。

犚犽 ＝α犚 （１４）

式中犚为初始量测噪声。针对传统定量测噪声内

阻尼Ｋａｌｍａｎ滤波器存在的不足，本文提出一种基

于时变噪声的自适应Ｋａｌｍａｎ滤波算法来增强滤波

器的鲁棒性，提高超级航姿系统对内阻尼姿态的利

用率。该算法以２．１节所述ＳＩＭＯ模糊推理系统的

另一输出α作为噪声调节因子，当加速度计输出稳

定性较好时，此时，珟犉ｓ 具有较小的标准差。经过

ＦＩＳ后，噪声调节因子α将减小，由式（１４）可知Ｋａｌ

ｍａｎ滤波器的量测噪声阵犚犽 也将随之减小，此时，
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滤波器会增大对量测信息的利用率，以此来提高滤

波精度。加表输出稳定性珟犉ｓ与噪声调节因子α呈

正相关，如图４所示。

图４　珟犉ｓ与α关系图

综上所述可知，本文提出的基于模糊推理系统

的变阈值载体机动判据自适应Ｋａｌｍａｎ滤波算法的

基本流程为：当由式（１１）、（１２）计算出的值分别小于

犱１ 和犱２ 时（犱１ 和犱２ 均为判断阈值），即认为载体处

于非机动状态，此时启用变阈值载体机动判据自适

应Ｋａｌｍａｎ滤波算法来修正载体的水平姿态角，否

则系统进入纯惯导解算模式。

３　仿真结果与分析

通过设计两组仿真实验来验证文中所提变阈值

载体机动判据自适应Ｋａｌｍａｎ滤波算法的有效性，２

组实验的仿真航迹如表２所示。表中，狏、犪、ω分别

为载体的速度、加速度、角速度。

表２　超级航姿系统航迹仿真过程

阶段 时间段／ｓ 载体运动状态 加表噪声

１ ０～６００ 匀速直线飞行 狏＝２０ｍ／ｓ

２ ６００～６２０ 匀加速飞行 犪＝１ｍ／ｓ２

３ ６２０～１４００ 匀速直线飞行 狏＝４０ｍ／ｓ

４ １４００～１４２０ 匀减速飞行 犪＝－１ｍ／ｓ２

５ １４２０～２２００ 匀速直线飞行 狏＝２０ｍ／ｓ

６ ２２００～２２３０ 左转弯 ω＝４．５（°）／ｓ

７ ２２３０～２６００ 匀速直线飞行 狏＝２０ｍ／ｓ

８ ２６００～２６７０ 爬升 ω＝１（°）／ｓ

９ ２６７０～３２００ 匀速直线飞行 狏＝２０ｍ／ｓ

１０ ３２００～３２７０ 下降 ω＝１（°）／ｓ

１１ ３２７０～３６００ 匀速直线飞行 狏＝２０ｍ／ｓ

１２ ３６００～３６３０ 右转弯 ω＝４．５（°）／ｓ

１３ ３６３０～４０００ 匀速直线飞行 狏＝２０ｍ／ｓ

　　导航解算周期为犜１＝０．０４ｓ，Ｋａｌｍａｎ滤波量

测更新周期为 犜２＝１ｓ，初始平台失准角犈 ＝

犖 ＝３′，犈 ＝犖 ＝２４′；光纤陀螺常值漂移为

０．１（°）／ｈ，随机漂移为０．１（°）／槡ｈ；加表常值偏置

为８００μ犵，随机漂移为１００μ犵／槡Ｈｚ；载体的初始

状态信息如表３所示。

表３　载体的初始状态信息

初始位置

纬度（犖） ３９°５８′５１″

经度（犈） １１６°２１′１０″

高度／ｍ ６００

初始姿态

俯仰角／（°） ０

横滚角／（°） ０

航向角／（°） ０（北偏东）

初始速度

东速／（ｍ·ｓ－１） ０

北速／（ｍ·ｓ－１） ２０

天速／（ｍ·ｓ－１） ０

３．１　变阈值载体机动状态自检法仿真实验

为了对比变阈值与定阈值载体机动判据的效

果，在３２００～３６００ｓ与３６００～４０００ｓ这两个阶段

分别 将加 表随 机 漂 移 扩 大 至 ２５０μ犵／槡Ｈｚ和

５００μ犵／槡Ｈｚ，取初始阈值犱１＝犱２＝犱＝０．０２ｍ／ｓ
２，

依据加表输出稳定性大小将ＦＩＳ系统输入变量珟犉ｓ

的取值范围设为［０，０．０３ｍ／ｓ２］，ＦＩＳ系统输出变量

犱的取值范围设为［０．０２ｍ／ｓ２，０．０６ｍ／ｓ２］，则可得

到载体机动状态判断结果如图５所示。

图５　载体机动状态判断结果图

经计算，定阈值法载体机动判据的误判率为

１５．０５％，而变阈值法载体机动判据的误判率仅为

３．６０％。由图５可看出，在３２００～４０００ｓ，即加表

稳定性突变阶段，基于定阈值的载体机动自检验法

明显出现较大的误判率；而基于变阈值的载体机动

自检法则能根据加表输出稳定性的高低实时调整判

断阈值犱的大小，从而降低误判率。由此可见，基

于模糊推理系统的变阈值载体机动判据在加表输出

稳定性发生变化时，仍能较好地判断出飞行器的机

动状态，从而适时启用或断开内阻尼姿态，更好地起

到修正载体水平姿态角的作用。

３．２　时变噪声自适应犓犪犾犿犪狀滤波算法仿真实验

为验证载体水平姿态经过时变噪声自适应
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Ｋａｌｍａｎ滤波算法修正后的效果，取初始量测噪声

阵犚＝０．０２°；根据加表稳定性的高低，将ＦＩＳ系统

另一输出变量α的取值范围设为［０，５］；其余参数及

加表随机漂移的变化情况与３．１节相同，得到载体

水平姿态误差角曲线和内阻尼姿态角曲线分别如图

６、７所示。

图６　载体姿态误差角曲线

图７　内阻尼姿态角曲线

为了便于直观对比定量测噪声Ｋａｌｍａｎ滤波算

法与时变噪声自适应Ｋａｌｍａｎ滤波算法在上述４个

阶段的滤波稳定性，各阶段所对应的载体姿态误差

角稳定性计算结果如表４所示。

表４　载体姿态角误差稳定性

时间段／ｓ 定量测噪声法 时变噪声法

０～３２００
俯仰角／（°） ０．０１４２７ ０．０１１３１

横滚角／（°） ０．０３８５０ ０．０３７３０

３２００～３６００
俯仰角／（°） ０．０３０９２ ０．０１１６７

横滚角／（°） ０．０３４００ ０．０２１５９

３６００～４０００
俯仰角／（°） ０．０６２３６ ０．０３２５０

横滚角／（°） ０．０９０３４ ０．０３４０６

　　由图６可见，在０～３２００ｓ阶段，由于加速度计

随机漂移保持不变，两种算法的滤波精度和稳定性

基本相同，其中，俯仰、横滚角误差都抑制在０．１°

内，且两种算法的姿态误差角稳定性基本相同。在

３２００～４０００ｓ阶段，由于量测噪声发生突变，因

此，定量测噪声法出现较大幅度波动，而时变噪声法

滤波稳定性明显优于定量测噪声法。其中，在２．５

倍噪声时，俯仰、横滚角误差稳定性分别提高了

６２．２６％和３６．５０％；在５倍噪声时，俯仰、横滚角误

差稳定性分别提高了４７．８８％和６２．３０％。其原因：

由内阻尼姿态融合算法的基本原理可知，加速度计

输出稳定性的高低直接决定着内阻尼姿态角稳定性

的高低。由图７可看出，加速度计输出稳定性变差

的同时，由其解算得到的内阻尼姿态角波动幅度也

较大，由于定量测噪声法的量测噪声阵犚犽 为定值，

此时，若初始量测噪声犚 取值过小，即滤波器的滤

波结果对量测信息的依赖程度较高，则 Ｋａｌｍａｎ滤

波的稳定性随着内阻尼姿态稳定性的变差而变差。

时变噪声法能通过ＦＩＳ系统自适应地调整噪声调节

因子α的大小，从而通过式（１４）降低超级航姿系统

对内阻尼姿态的利用程度，即提高了滤波精度，也增

强了滤波器的鲁棒性

４　结论

１）本文针对传统定阈值载体机动自检法在加

表输出时，因受外界干扰导致其稳定性变差，存在对

载体机动状态误判率高等缺点，提出了一种基于变

阈值的载体机动自检法。该算法不仅能在加表输出

稳定阶段正确判断出载体的机动状态，还能在加表

输出稳定性发生突变时，通过模糊推理系统自适应

调节载体机动状态判断阈值，从而降低了传统定阈

值法对载体机动状态的误判率。

２）本文针对量测噪声发生变化时，传统的基于

定量测噪声的Ｋａｌｍａｎ滤波算法滤波稳定性差的缺

点，提出了一种基于时变噪声的自适应 Ｋａｌｍａｎ滤

波算法。该算法以加表输出稳定性作为模糊推理系

统的输入，以调节因子α作为输出，实时地对量测噪

声阵进行调整，从而提高滤波器对量测信息的利用

程度，改善了超级航姿系统在不同状态下的滤波精

度和滤波稳定性。

仿真实验表明，本文所提算法能有效抑制超级

航姿系统在ＧＰＳ失效时的水平姿态误差，具有一定

的工程应用价值。
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