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摘 要: 针对飞航导弹惯导系统 (INS)单独使用时存在位置和速度估计误差发散的问题,以 INS误差作为状态量,以

导弹相对于地标的观测序列和高度表辅助 INS估计信息解算的伪观测序列构造观测量,从便于工程实现的角度,提

出一种迭代求解算法. 迭代求解过程主要包括: 利用平均去噪的思想降低测量噪声的影响、估计 INS水平通道的位

置和速度误差、对观测方程进行更新. 仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Abstract: Using the INS position and velocity error as the state variables, and the residual error as the observation which is

constructed from the observation sequence and pseudo observation sequence computed with the INS data and the altimeter

information, an iterative algorithm is proposed. The process of the iterative algorithm includes reducing the influence of noise

by means of mean denoising approach, estimating the INS position error and velocity error simultaneously, and updating the

observation equation. Simulation results show the effectiveness of the proposed method.
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0 引引引 言言言

弹载前视装置 (例如TV和红外成像)是实现精
确末制导所必须的, 在中制导阶段, 它也可用于对导
弹的 INS误差进行修正[1]. 国内外很多学者在参考地
物的飞行器视觉辅助导航方面进行了研究,主要成果
归纳起来可分为以下几种研究思路: 1)基于地标图像
细致特征 (如建筑物的顶点,人造地标的角点等)的视
觉导航[2-5], 但由于导弹无法如无人机那样近距离观
测, 难以分辨出地标的细致特征, 仅能将地标看作点
地标; 2)基于特殊机动 (如圆周运动或悬停)的视觉导
航[6-10],但由于飞航导弹在中制导阶段沿着规划的航
路飞行, 不允许进行这样的特殊机动; 3)基于多个地
标同时成像的视觉导航[11-13],但飞航导弹飞行航路附
近地标稀少,单次 INS误差估计过程中一般仅有一个
地标可供参考; 4)基于多目视觉的导航[14-15],但飞航
导弹仅支持单目视觉,且视场范围有限.因此,上述文

献所提到的方法均不适用于飞航导弹的 INS误差估
计.目前,针对导弹视觉辅助导航与定位的文献较少.
文献 [1]在假定 INS速度估计精确的前提下, 基于视
线角、视线角速率和高度量测信息,采用UKF滤波得
到 INS位置误差估计,但在实际中 INS速度估计大都
存在常值误差. 文献 [16]利用扩展卡尔曼滤波实现了
空地导弹的惯导水平位置误差修正,但误差估计精度
仅为 80 m,且速度估计不收敛.

本文针对飞航导弹 INS位置和速度估计均存在

常值误差的情况, 结合中制导段飞航导弹视觉辅助

导航的特点, 从易于工程实现的角度,以单个点地标

作为参考, 提出了一种平均去噪与迭代估计相结合

的 INS误差估计方法,能够同时实现飞航导弹 INS水

平通道的位置和速度误差的有效估计.

1 导导导航航航数数数学学学模模模型型型

导弹与地标间的相对关系如图 1所示.
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图 1 导弹与地标间的相对关系

假设地标位置精确已知, 忽略地球自转和地球

曲率的影响,认为大地为平面大地, 以地标中心𝑂为

原点建立东北天坐标系,即弹目相对坐标系𝑂𝑋𝑌 𝑍.

𝑀𝑥𝑦𝑧是以导弹质心𝑀为原点的东北天坐标系, 𝑟为

弹目距离, 𝑟𝑇 为弹目距离在地标水平面𝑂𝑋𝑌 的投

影分量, 𝐺为导弹质心𝑀在地标水平面𝑂𝑋𝑌 中的投

影.导弹与地标间的弹目视线𝑶𝑴可以表示为𝑶𝑴

= 𝑥𝒊+𝑦𝒋+𝑧𝒌. 弹载前视装置可以测量出视线方位角

𝐴𝑧和高度角𝐸𝑙.其中: 𝐴z定义为𝑂𝐺与𝑂𝑋轴的夹

角, 位于𝑂𝑋轴的左侧为正; 𝐸𝑙定义为视线𝑶𝑴与

𝑂𝐺的夹角,位于𝑂𝐺的上方为正. 为了便于研究,仅

考虑𝐴𝑧 ∈ (0, 90∘)和𝐸𝑙 ∈ (0, 90∘)的简单情形 (实际

应用时需要具体考虑视线角所在象限). 在𝑂𝑋𝑌 𝑍

坐标系中, 设导弹的位置为 (𝑥, 𝑦, 𝑧)T, 速度为 (𝑣𝑒, 𝑣𝑛,

𝑣𝑢)
T, 视线方位角𝐴𝑧、高度角𝐸𝑙、方位角速率 �̇�𝑧和

高度角速率 �̇�𝑙可以分别表示为

𝐴𝑧 = arctan(𝑦/𝑥), (1)

𝐸𝑙 = arctan(𝑧/𝑟𝑇 ), (2)

�̇�𝑧 = (𝑣𝑒𝑦 − 𝑣𝑛𝑥)/𝑟
2
𝑇 , (3)

�̇�𝑙 =
(𝑣𝑒𝑥+ 𝑣𝑛𝑦)𝑧 + 𝑣𝑢𝑟

2
𝑇

𝑟2𝑟𝑇
. (4)

其中: 𝑟𝑇 =
√

𝑥2 + 𝑦2, 𝑟 =
√

𝑥2 + 𝑦2 + 𝑧2.

2 INS误误误差差差估估估计计计方方方法法法
2.1 量量量测测测方方方程程程的的的建建建立立立

飞航导弹在中制导段飞行过程中,利用其前视装

置对进入视场的地标进行连续、被动观测,在观测过

程任意采样时刻 𝑡𝑖(𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛)均能够获得导弹
相对于被测地标的一组观测信息

𝒁𝑚(𝑡𝑖) = [𝐴𝑧𝑚(𝑡𝑖), 𝐸𝑙𝑚(𝑡𝑖), �̇�𝑧𝑚(𝑡𝑖), �̇�𝑙𝑚(𝑡𝑖)]
T, (5)

其中下标𝑚表示相应量的观测值.

定义 𝑡𝑖时刻导弹相对于被测地标的真实状态为

𝑿(𝑡𝑖) = [𝑥(𝑡𝑖), 𝑦(𝑡𝑖), 𝑧(𝑡𝑖), 𝑣𝑒(𝑡𝑖), 𝑣𝑛(𝑡𝑖), 𝑣𝑢(𝑡𝑖)]
T,

其 INS估计 (垂直通道为 INS与高度表的组合)为

𝑿𝐼(𝑡𝑖) =

[𝑥𝐼(𝑡𝑖), 𝑦𝐼(𝑡𝑖), 𝑧𝐼(𝑡𝑖), 𝑣𝑒𝐼(𝑡𝑖), 𝑣𝑛𝐼(𝑡𝑖), 𝑣𝑢𝐼(𝑡𝑖)]
T, (6)

其中下标 𝐼表示相应量的 INS估计值.注意到, 𝑿𝐼(𝑡𝑖)

已经转化𝑂𝑋𝑌 𝑍坐标系中的坐标.

将式 (6)代入 (1)∼ (4),可以构造出伪观测序列

𝒁𝐼(𝑡𝑖) = [𝐴𝑧𝐼(𝑡𝑖), 𝐸𝑙𝐼(𝑡𝑖), �̇�𝑧𝐼(𝑡𝑖), �̇�𝑙𝐼(𝑡𝑖)]
T. (7)

下面由式 (5)和 (7)构造残差, 并以残差为观测

量、INS误差为状态量建立量测方程. 将式 (1)∼ (4)

在𝑿 = 𝑿𝐼处进行泰勒级数展开, 取其一阶近似, 经

移项处理后有

tan𝐴𝑧𝐼 ≈ tan𝐴𝑧 + 𝑎11𝛿𝑥+ 𝑎12𝛿𝑦,

tan𝐸𝑙𝐼 ≈ tan𝐸𝑙 + 𝑎21𝛿𝑥+ 𝑎22𝛿𝑦 + 𝑎23𝛿𝑧,

�̇�𝑧𝐼 ≈ �̇�𝑧 + 𝑎31𝛿𝑥+ 𝑎32𝛿𝑦 + 𝑎34𝛿𝑣𝑒 + 𝑎35𝛿𝑣𝑛,

�̇�𝑙𝐼 ≈ �̇�𝑙 + 𝑎41𝛿𝑥+ 𝑎42𝛿𝑦 + 𝑎43𝛿𝑧+

𝑎44𝛿𝑣𝑒 + 𝑎45𝛿𝑣𝑛 + 𝑎46𝛿𝑣𝑢. (8)

其中

𝛿𝑥 = 𝑥𝐼 − 𝑥, 𝛿𝑦 = 𝑦𝐼 − 𝑦, 𝛿𝑧 = 𝑧𝐼 − 𝑧,

𝛿𝑣𝑒 = 𝑣𝑒𝐼 − 𝑣𝑒, 𝛿𝑣𝑛 = 𝑣𝑛𝐼 − 𝑣𝑛, 𝛿𝑣𝑢 = 𝑣𝑢𝐼 − 𝑣𝑢,

𝑎11 =
∂ tan𝐴𝑧

∂𝑥

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎12 =
∂ tan𝐴𝑧

∂𝑦

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

,

𝑎21 =
∂ tan𝐸𝑙

∂𝑥

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎22 =
∂ tan𝐸𝑙

∂𝑦

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

,

𝑎23 =
∂ tan𝐸𝑙

∂𝑧

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎31 =
∂�̇�𝑧

∂𝑥

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

,

𝑎32=
∂�̇�𝑧

∂𝑦

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎34=
∂�̇�𝑧

∂𝑣𝑒

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎35=
∂�̇�𝑧

∂𝑣𝑛

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

,

𝑎41=
∂�̇�𝑙

∂𝑥

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎42=
∂�̇�𝑙

∂𝑦

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎43 =
∂�̇�𝑙

∂𝑧

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

,

𝑎44=
∂�̇�𝑙

∂𝑣𝑒

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎45=
∂�̇�𝑙

∂𝑣𝑛

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

, 𝑎46=
∂�̇�𝑙

∂𝑣𝑢

∣∣∣
𝑿=𝑿𝐼

.

式 (5)中的前视装置观测信息可以表示为

tan𝐴𝑧𝑚 ≈ tan𝐴𝑧 + 𝑤1, tan𝐸𝑙𝑚 ≈ tan𝐸𝑙 + 𝑤2,

�̇�𝑧𝑚 = �̇�𝑧 + 𝑤3, �̇�𝑙𝑚 = �̇�𝑙 + 𝑤4. (9)

其中: 𝑤1, 𝑤2, 𝑤3, 𝑤4分别为方位角、高度角、方位角

速率和高度角速率量测噪声. 将式 (8)与 (9)相减, 得

到量测方程

�̃� ≈𝑯𝛿𝑿 −𝑾 . (10)

其中

�̃� = [𝑧1, 𝑧2, 𝑧3, 𝑧4]
T, 𝑧1 = tan𝐴𝑧𝐼 − tan𝐴𝑧𝑚,

𝑧2 = tan𝐸𝑙𝐼 − tan𝐸𝑙𝑚, 𝑧3 = �̇�𝑧𝐼 − �̇�𝑧𝑚,

𝛿𝑿 = [𝛿𝑿1∣𝛿𝑿2]
T = [𝛿𝑥 𝛿𝑦 𝛿𝑣𝑒 𝛿𝑣𝑛 ∣ 𝛿𝑧 𝛿𝑣𝑢]

T,

𝑯 = [𝑯1∣𝑯2] =

⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑎11 𝑎12 0 0

𝑎21 𝑎22 0 0

𝑎31 𝑎32 𝑎34 𝑎35

𝑎41 𝑎42 𝑎44 𝑎45

∣∣∣∣∣∣∣∣∣∣
0 0

𝑎23 0

0 0

𝑎43 𝑎46

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ ,

𝑾 = [𝑤1, 𝑤2, 𝑤3, 𝑤4]
T, 𝑧4 = �̇�𝑙𝐼 − �̇�𝑙𝑚.
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由量测方程 (10)可以看出, 状态量 𝛿𝑿恰好为

INS误差, 观测量𝒁可以由伪观测信息𝒁𝐼和实际观

测信息𝒁𝑚构造得到.

2.2 INS误误误差差差的的的估估估计计计

因为 INS误差量有 6个,导弹相对于被测地标的

视觉观测量只有 4个,所以由式 (10)无法直接估计出

导弹所有的 INS误差量.但是, INS垂直通道的估计可

由高度表辅助实现. 当地表平坦时 (如海面), 利用无

线电高度表可以实现垂直通道的无偏估计;当地表起

伏不可以忽略时,只能采用气压高度表测量海拔高度,

由于气压高度表受气压和温度变化的影响存在常值

量测误差, 只能实现高度通道的有偏估计.考虑到垂

直通道的估计精度较水平通道纯 INS的估计精度要

高得多, 可以忽略垂直通道的位置和速度估计误差,

即可令 𝛿𝑧 = 0, 𝛿𝑣𝑢 = 0,代入式 (10)可以得到任意采

样时刻的量测方程为

𝒁(𝑡𝑖) ≈𝑯1(𝑡𝑖)𝛿𝑿1(𝑡𝑖)−𝑾 (𝑡𝑖). (11)

考虑到观测时间较短,可以合理化地认为 INS速

度误差在观测过程中保持不变,即

𝛿𝑣𝑒(𝑡𝑖) ≈ 𝛿𝑣𝑒, 𝛿𝑣𝑛(𝑡𝑖) ≈ 𝛿𝑣𝑛, 𝛿𝑣𝑢(𝑡𝑖) ≈ 𝛿𝑣𝑢. (12)

导弹在 𝑡𝑖和 𝑡𝑛时刻的 INS位置误差满足

𝛿𝑥(𝑡𝑛) ≈ 𝛿𝑥(𝑡𝑖) + 𝛿𝑣𝑒(𝑛− 𝑖)𝑇,

𝛿𝑦(𝑡𝑛) ≈ 𝛿𝑦(𝑡𝑖) + 𝛿𝑣𝑛(𝑛− 𝑖)𝑇. (13)

利用式 (11)和 (13),可以将观测过程中任意采样

时刻 𝑡𝑖的量测方程均表示成以 𝑡𝑛时刻 INS水平通道

误差为状态量的形式,即

𝒁(𝑡𝑖) ≈𝑯𝑛
1 (𝑡𝑖)𝛿𝑿1(𝑡𝑛)−𝑾 (𝑡𝑖). (14)

其中

𝛿𝑿1(𝑡𝑛) = [𝛿𝑥(𝑡𝑛), 𝛿𝑦(𝑡𝑛), 𝛿𝑣𝑒, 𝛿𝑣𝑛]
T,

𝑯𝑛
1 (𝑡𝑖) =⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑎11(𝑡𝑖) 𝑎12(𝑡𝑖) −𝑎11(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

𝑎21(𝑡𝑖) 𝑎22(𝑡𝑖) −𝑎21(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

𝑎31(𝑡𝑖) 𝑎32(𝑡𝑖) 𝑎34(𝑡𝑖)− 𝑎31(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

𝑎41(𝑡𝑖) 𝑎42(𝑡𝑖) 𝑎44(𝑡𝑖)− 𝑎41(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

→

←

−𝑎12(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

−𝑎22(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

𝑎35(𝑡𝑖)− 𝑎32(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

𝑎45(𝑡𝑖)− 𝑎42(𝑡𝑖)(𝑛− 𝑖)𝑇

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ .

利用平均去噪的思想,将𝑛次观测得到的量测方

程作求和处理,有
𝑛∑

𝑖=1

𝒁(𝑡𝑖) ≈
𝑛∑

𝑖=1

𝑯𝑛
1 (𝑡𝑖)𝛿𝑿1(𝑡𝑛)−

𝑛∑
𝑖=1

𝑾 (𝑡𝑖). (15)

由于量测噪声可以认为是零均值的白噪声,即

𝑛∑
𝑖=1

𝑾 (𝑡𝑖) ≈ 0, (16)

可得到 𝛿𝑿1(𝑡𝑛)的估计为

𝛿�̂�1(𝑡𝑛) ≈
( 𝑛∑
𝑖=1

𝑯𝑛
1 (𝑡𝑖)

)−1( 𝑛∑
𝑖=1

𝒁(𝑡𝑖)
)
. (17)

由于模型的线性化精度与 INS估计𝑿𝐼(𝑡𝑖)的精

度有关, 而𝑿𝐼(𝑡𝑖)的初始误差往往较大,在实际应用

时, 上述方法一般需要迭代进行.迭代的目的是通过

利用 𝛿�̂�1(𝑡𝑛)对整个观测过程中的 INS数据𝑿𝐼(𝑡𝑖)

进行更新,使式 (8)的线性化精度不断提高,从而提高

量测方程的建模精度和 INS误差估计精度.迭代算法

的具体步骤如下.

Step 1: 令 𝑑 = 1 , 𝛿�̂�1(𝑡𝑛) = 0, 其中 𝑑为迭代次

数.

Step 2: 利用𝑿𝐼(𝑡𝑖)构造伪观测序列𝒁𝐼(𝑡𝑖) (即式

(7)),计算线性化系数 (即式 (8)),基于𝒁𝐼(𝑡𝑖)和𝒁𝑚(𝑡𝑖)

构造残差𝒁(𝑡𝑖) (即式 (10)).

Step 3: 求解式 (17),并将其解记为 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛),该值

即为第 𝑑次迭代得到的 INS误差估计量.

Step 4: 利用 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛)对𝑿𝐼(𝑡𝑖)行数据更新,即

𝑥𝐼(𝑡𝑖)← 𝑥𝐼(𝑡𝑖)− 𝛿�̂�(𝑡𝑛) + 𝛿𝑣𝑒(𝑛− 𝑖)𝑇,

𝑦𝐼(𝑡𝑖)← 𝑦𝐼(𝑡𝑖)− 𝛿𝑦(𝑡𝑛) + 𝛿𝑣𝑛(𝑛− 𝑖)𝑇,

𝑣𝑒𝐼(𝑡𝑖)← 𝑣𝑒𝐼(𝑡𝑖)− 𝛿𝑣𝑒, 𝑣𝑛𝐼(𝑡𝑖)← 𝑣𝑛𝐼(𝑡𝑖)− 𝛿𝑣𝑛.

Step 5: 令 𝛿�̂�1(𝑡𝑛)← 𝛿�̂�1(𝑡𝑛) + 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛).

Step 6: 若 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛)各分量的绝对值均小于设定

阈值 𝜉𝑖(𝑖 = 1, 2, 3, 4),或者迭代次数达到规定上限𝑚,

则停止迭代;否则,令 𝑑← 𝑑+ 1,转至 Step 2.

注 1 Step 5的目的是将各次迭代估计得到的误

差量 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛)进行累加, 即 𝛿�̂�1(𝑡𝑛) =

𝑑∑
𝑘=1

𝛿�̂�𝑘
1 (𝑡𝑛).

通过迭代, 𝛿�̂�1(𝑡𝑛)逐渐收敛到 𝑡𝑛时刻的 INS误差真

值 𝛿𝑿1(𝑡𝑛).

注 2 随着迭代次数的增加, Step 3中求解得到

的 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛)不断减小, 最终趋于零. 因此,在 Step 6中

可用 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛)作为迭代结束的判断依据.

这样,通过迭代求解,即可估计出 𝑡𝑛时刻飞航导

弹的 INS水平位置和速度误差 𝛿�̂�1(𝑡𝑛).

3 仿仿仿真真真分分分析析析

在弹目相对坐标系𝑂𝑋𝑌 𝑍中, 设导弹对进入视

场的地标开始观测的时刻为 𝑡1,导弹位置为 (1 100,

700, 936)T m, 速度为 (−250,−100, 0)T (m/s), INS东、

北向位置估计误差分别为 500 m和 400 m, 速度估计

误差分别为 12 m/s和 10 m/s,即

𝛿𝑿1(𝑡1) = (500m, 400m, 12m/s, 10m/s)T.
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表 1 𝛿�̂�1(𝑡𝑛)估计结果和估计精度

𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛) 𝑑 = 1 𝑑 = 2 𝑑 = 3 𝑑 = 4 𝑑 = 5 𝛿�̂�1(𝑡𝑛) 𝛿𝑿1(𝑡𝑛) 𝜹

𝛿�̂�/m 862.11 −203.8 −109.82 −23.419 −0.870 11 524.2 523.76 0.439 2

𝛿𝑦/m 692.48 −163.91 −88.37 −18.965 −0.709 04 420.53 419.8 0.729 3
𝛿𝑧 = 0

𝛿𝑣𝑒/(m/s) 7.682 7 −30.469 23.441 10.551 0.655 2 11.861 12 −0.139 4

𝛿𝑣𝑛/(m/s) 11.551 −21.067 12.686 6.428 0.424 10.023 10 0.022 5

𝛿�̂�/m 842.46 −202.99 −101.86 −18.89 −0.545 72 518.17 523.76 −5.587 9

𝛿𝑦/m 671.55 −162.66 −80.688 −14.975 −0.433 82 412.79 419.8 −7.011 7
𝛿𝑧 = 15m

𝛿𝑣𝑒/(m/s) 11.941 −27.398 21.102 8.294 5 0.401 31 14.341 12 2.341 1

𝛿𝑣𝑛/(m/s) 13.712 −19.956 12.326 5.302 3 0.268 39 11.653 10 1.652 7

垂直通道为 INS与电高度的组合,高度表考虑了

两种情况: 无线电高度表, 其量测误差为幅值 2 m的

白噪声;气压高度表,其常值误差为 15 m. 天向速度误

差为幅值 1 m/s的白噪声. 前视装置方位角量测误差

为幅值 0.7∘的白噪声,高度角量测误差为幅值0.5∘的

白噪声, 视线角速率量测误差为幅值 0.15∘/s的白噪

声.

受前视装置视场的约束,设可观测时间为 2 s,采

样周期为 20 ms,即𝑛=100. 迭代算法 Step 6中的迭代

次数上限设置为𝑚=10,阈值设置为 (𝜉1, 𝜉2, 𝜉3,𝜉4)
T=

(1m, 1m, 1m/s, 1m/s)T. 仿真结果如表 1所示. 表 1

中, 𝜹 = 𝛿�̂�1(𝑡𝑛)−𝛿𝑿1(𝑡𝑛)表示 INS误差估计的精度,

其中 𝛿𝑿1(𝑡𝑛)为 𝑡𝑛时刻的 INS误差的真值,由 𝛿𝑿1(𝑡1)

和式 (13)可得

𝛿𝑿1(𝑡𝑛) = (523.76m, 419.8m, 12m/s, 10m/s)T.

由表 1可见,迭代 5次后,第 5次迭代得到的 INS

误差量 𝛿�̂�5
1 (𝑡𝑛)各分量的绝对值均小于设定的阈值

𝜉𝑖(𝑖 = 1, 2, 3, 4), 迭代终止.将 5次迭代得到的 INS误

差估计量 𝛿�̂�𝑑
1 (𝑡𝑛)进行累加,即可得到 𝑡𝑛时刻 INS误

差估计值 𝛿�̂�1(𝑡𝑛). 当无线电高度表可用,即 𝛿𝑧=0时,

INS位置和速度误差的估计精度分别不低于 1 m和

1 m/s; 当采用气压高度表, 即 𝛿𝑧 = 15m时, INS位置

和速度误差的估计精度也可分别达到 8 m和 2.5 m/s.

本文方法只需要 2 s的观测数据, 且由于采用了

批处理的方法, 计算量较小. 应用Matlab 7.0编程, 在

主频为 Pentium 2.80 GHz、内存为 512 M的计算机上

进行仿真, INS误差估计耗时仅为 0.062 s,这对于运算

能力相对较弱的弹载计算机而言是十分有利的.

4 结结结 论论论

本文以飞航导弹为应用背景, 在GPS等卫星导

航信息不可用的情况下,提出了一种基于地标被动观

测的飞航导弹 INS误差估计方法,该方法具有如下特

点:

1)不需额外增加导弹硬件,仅利用视觉信息、高

度表辅助 INS信息,即可同时实现对 INS位置误差和

速度误差的有效估计.

2)提出了平均去噪与迭代估计相结合的思想,为

解决此类问题提供了一种新思路.

3)仅需 2 s的观测数据即可实现 INS误差估计,

符合飞航导弹的应用特点.

4)方法简单,计算量小, 对于运算能力相对较弱

的弹载计算机而言十分有利.
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