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高斯粒子滤波的惯性 ／ ＧＰＳ 紧组合算法
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摘　 要： 为提高组合导航系统的可靠性，针对以伪距、伪距率残差为量测信息的紧组合算法会带来线性化误差的缺点，推
导了基于伪距、伪距率的非线性紧组合模型．针对紧组合系统状态维数高导致粒子滤波实时性差的问题，提出基于线性非线

性结构分解的高斯粒子滤波算法，对状态方程中的非线性和线性部分利用高斯粒子滤波和经典卡尔曼滤波分别进行递推，
有效降低了系统的运算量．仿真结果表明，使用改进的紧组合滤波算法系统定位精度相比线性化紧组合算法提高一倍．
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　 　 涵道式垂直起降无人飞行器以其体积小、重量

轻、噪声低、安全性高、适应飞行器高速和小型化的

发展需求等特性，目前已经成为垂直起降无人机领

域研究的重点和热点［１－３］ ．当前以惯性导航系统为

基础的基于卡尔曼滤波理论的惯性 ／ ＧＰＳ 组合导航

技术在无人飞行器自主导航领域得到了广泛应

用［４－５］ ．以速度、位置组合为特征的捷联惯导 ／ ＧＰＳ
松组合方式虽然组合方案简单、实现较为容易，但

当载体进行高动态机动或 ＧＰＳ 接收机受到环境干

扰时，系统精度将急剧下降，可靠性和抗干扰能力

较差［６－７］ ．相对于松组合方式，紧组合中 ＧＰＳ 接收

机只需提供更为原始、直接的星历和伪距、伪距率

数据，无需直接提供载体的速度、位置信息．紧组合

方式中 ＧＰＳ 接收机和惯性导航系统相互辅助，从
而使系统获得更好的导航性能［８－９］ ．

随着捷联惯导 ／ ＧＰＳ 组合导航系统应用条件

的日益苛刻，非线性估计理论应用于 ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ
组合导航系统逐渐成为研究的热点［１０－１１］ ．粒子滤

波技术由于理论上适用于任意非线性系统的状态

估计， 因 此 在 非 线 性 组 合 领 域 日 益 受 到 关

注［１２－１３］ ．目前粒子滤波已在 ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 组合导航

系统的位置及姿态估计、ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 初始对准等方



面得到了成功应用［ １４－１５ ］ ．
粒子滤波虽然能够有效解决 ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 组合导

航系统中的非线性滤波问题，但实际应用中随着系

统维数增加，为保证粒子滤波的收敛，对高维系统必

须采用更多数量的粒子，粒子数量随系统维数增加

急剧增加［１６］ ．因此，粒子滤波的实时性严重制约了其

在 ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 组合导航系统中的应用［１７－１８］ ．
针对紧组合导航系统特点，本文推导了基于伪

距、伪距率的紧组合非线性滤波模型，去除了伪距、
伪距率残差线性化过程的线性化误差．针对紧组合系

统状态量多导致粒子滤波实时性差的问题，提出了

基于线性非线性结构分解的粒子滤波算法，在保证

组合滤波实时性的同时，有效提高滤波精度．

１　 ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 紧组合非线性模型

１􀆰 １　 系统状态方程

导航系选为“东北天”坐标系， 捷联惯性导航

系统机体系（ｂ） 到导航系（ｎ） 转动四元数Ｑｎ
ｂ的微

分方程可以写成［１９］

　 Ｑ̇ｂ
ｎ ＝ １

２
［Ｑｎ

ｂ］ωｂ
ｎｂ ＝

１
２
〈ωｂ

ｉｂ〉Ｑｎ
ｂ － １

２
［ωｎ

ｉｎ］Ｑｎ
ｂ ．

（１）
　 　 定义 δＱ ＝ Ｑ^ｎ

ｂ － Ｑｎ
ｂ，其中 Ｑ^ｎ

ｂ为计算四元数，Ｑｎ
ｂ

为真实四元数，姿态误差模型可表示为［１９］

δＱ̇ ＝ １
２
〈ω ｂ

ｉｂ〉δＱ － １
２
［ωｎ

ｉｎ］δＱ ＋

１
２
Ｕ（Ｑ）δω ｂ

ｉｂ － １
２
Ｙ（Ｑ）δωｎ

ｉｎ ． （２）

其中 δＱ ＝ ［δｑ０，δｑ１，δｑ２，δｑ３］，Ｕ（Ｑ）、Ｙ（Ｑ） 详细

表述参见文献［１９］ ．
不考虑重力加速度误差项，速度误差模型可

表示为

　 δＶ̇ ＝ ΔＣｎ
ｂ ｆ^ｂ ＋ Ｃｎ

ｂ ∇ｂ － （２ωｎ
ｉｅ ＋ ωｎ

ｅｎ） × δＶ ＋
（Ｖ ＋ δＶ） × （２δωｎ

ｉｅ ＋ δωｎ
ｅｎ） ． （３）

其中 δＶ ＝ ［δＶＥ，δＶＮ，δＶＵ］
位置误差模型可表示为

δＬ̇ ＝
δＶＮ

ＲＭ ＋ ｈ
－

ＶＮ

（ＲＭ ＋ ｈ） ２δｈ，

δλ̇ ＝
δＶＥ

ＲＮ ＋ ｈ
ｓｅｃＬ ＋

ＶＥ

ＲＮ ＋ ｈ
ｔａｎ Ｌｓｅｃ ＬδＬ －

ＶＥｓｅｃＬδｈ
（ＲＮ ＋ ｈ）２，

δｈ̇ ＝ δＶＵ ．
其中 ＲＭ，ＲＮ 为地球曲率半径．

令 δＰ ＝ ［δλ，δＬ，δｈ］，则有

δＰ̇ ＝ Ａ１δＶ ＋ Ａ２δＰ． （４）
　 　 与松组合相比，紧组合的状态方程在松组合

的基础上，增加了 ＧＰＳ 的误差状态，即：等效时钟

误差相应的距离率 δｔｕ 以及等效时钟频率误差相

应的距离率 δｔｒ ｕ ．δｔｕ 与 δｔｒ ｕ 的微分方程如下：
δｔ̇ｕ ＝ δｔｒ ｕ ＋ ｗ ｔ ｕ，

δｔ̇ｒ ｕ ＝ － βｔ ｒ ｕδｔｒ ｕ ＋ ｗ ｔ ｒ ｕ ．
{ （５）

由此，系统状态量如下：

Ｘ ＝ ［δｑ０ δｑ１ δｑ２ δｑ３ δＶＥ δＶＮ δＶＵ δＬ δλ δｈ εｂｘ εｂｙ εｂｚ∇ｘ ∇ｙ ∇ｚ δｔｕ δｔｒ ｕ］ Ｔ ．
其中， ε ｂｘ、 ε ｂｙ、 ε ｂｚ 为陀螺零偏，∇ｘ、 ∇ｙ、 ∇ｚ为

加速度计零偏．
分析式（２） ～ （４）可以看出，系统状态方程非

线性模型中，仅有速度误差模型是非线性的，而姿

态、位置和 ＧＰＳ 钟差等模型依然是线性的，因此，
系统状态量可以表示成如下形式：

Ｘ ＝ ［ＸＬ 　 ＸＮＬ］ Ｔ ．
其中：

ＸＬ ＝ ［δｑ０ δｑ１ δｑ２ δｑ３ δＬ δλ δｈ εｂｘ εｂｙ εｂｚ∇ｘ ∇ｙ ∇ｚ δｔｕ δｔｒ ｕ］
表示系统的线性部分，而ＸＮＬ ＝ ［δＶＥ，δＶＮ，δＶＵ］表示

系统的非线性部分．
由此，系统状态方程可以表述成如下形式：

　
Ｘ̇Ｌ ＝ ＦＬ１ＸＮＬ ＋ ＦＬ２ＸＬ ＋ ＧＬ ＷＬ，

Ｘ̇ＮＬ ＝ ＦＮＬ１（ＸＮＬ，ＷＮＬ） ＋ ＦＮＬ２ＸＬ ＋ ＧＮＬ ＷＬ ．
{ （６）

其中： ＦＮＬ１， ＦＮＬ２ 为系统非线性部分的转移矩阵；
ＦＬ１， ＦＬ２ 为系统线性化部分的转移矩阵； ＧＬ，ＧＮＬ

为噪声系数矩阵．
１􀆰 ２　 伪距量测方程

ＧＰＳ 接收机输出的对应某颗卫星 ｉ 的伪距

值为

　 ρＧｉ ＝ ［（ｘ － ｘｓ ｉ） ２ ＋ （ｙ － ｙｓ ｉ） ２ ＋ （ ｚ － ｚｓ ｉ） ２］
１
２ ＋

δｔｕ ＋ ｖρｉ ＝ ｒｉ ＋ δｔｕ ＋ ｖρｉ ． （７）

其中： （ｘ，ｙ，ｚ） 为载体在 ＥＣＥＦ 坐标系上的位置

真值；（ｘｓ ｉ，ｙｓ ｉ，ｚｓ ｉ） 为 ＧＰＳ 第 ｉ颗卫星在 ＥＣＥＦ 坐

标系上的位置； ｖρｉ 为伪距测量误差．
载体真实位置（λ，Ｌ，ｈ） 与惯性导航系统输

出位置（λ Ｉ，ＬＩ，ｈＩ） 有如下关系：
λ ＝ λＩ － δλ，Ｌ ＝ ＬＩ － δＬ，ｈ ＝ ｈＩ － δｈ． （８）

　 　 根据下式：
ｘ ＝ （ＲＮ ＋ ｈ）ｃｏｓ Ｌｃｏｓ λ，
ｙ ＝ （ＲＮ ＋ ｈ）ｃｏｓ Ｌｓｉｎ λ，

ｚ ＝ ［ＲＮ（１ － ｆ２） ＋ ｈ］ｓｉｎ Ｌ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（９）

　 　 将载体真实位置 （λ，Ｌ，ｈ） 转换到ＥＣＥＦ坐标

系并代入式（７）， 可得到如式（１０） 的伪距量测

方程．
　 ρＧｉ ＝ ［（（ＲＮ ＋ ｈＩ － δｈ）ｃｏｓ（ＬＩ － δＬ）ｃｏｓ（λ Ｉ －
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δλ） － ｘｓｉ） ２ ＋ （（ＲＮ ＋ ｈＩ － δｈ）ｃｏｓ（ＬＩ －
δＬ）ｓｉｎ（λ Ｉ － δλ） － ｙｓｉ） ２ ＋ （［ＲＮ（１ － ｆ） ２ ＋

ｈＩ － δｈ］ｓｉｎ（ＬＩ － δＬ） － ｚｓｉ） ２］
１
２ ＋ δｔｕ ＋ ｖρｉ ．

（１０）
１􀆰 ３　 伪距率量测方程

与伪距量测方程类似，ＧＰＳ 接收机输出的对

应某颗卫星 ｉ 的测量伪距率为

　 ρ̇Ｇｉ ＝ ［（ｘ － ｘｓｉ）（ｘ̇ － ｘ̇ｓｉ） ＋ （ｙ － ｙｓｉ）（ｙ̇ － ｙ̇ｓｉ） ＋
（ ｚ － ｚｓｉ）（ ｚ̇ － ｚ̇ｓｉ）］ ／ ｒｉ ＋ δｔｒｕ ＋ ｖρ̇ｉ ． （１１）

其中：（ ｘ̇，ｙ̇，ｚ̇） 为载体速度真值；（ ｘ̇ｓ ｉ，ｙ̇ｓ ｉ，ｚ̇ｓ ｉ） 为

ＧＰＳ 第 ｉ 颗卫星速度；ｖ̇ρｉ 为伪距测量误差．
载体真实速度（ｖｅ，ｖｎ，ｖｕ） 与惯性导航系统输

出速度（ｖｅＩ，ｖｎＩ，ｖｕＩ） 有如下关系：
　 ｖｅ ＝ ｖｅＩ － δｖｅ，ｖｎ ＝ ｖｎＩ － δｖｎ，ｖｕ ＝ ｖｕＩ － δｖｕ． （１２）

根据坐标系的转换关系， 地理系速度与

ＥＣＥＦ 坐标系的速度转换关系为

ｘ̇
ｙ̇
ｚ̇

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ Ｃｅ
ｎ

ｖｅ
ｖｎ
ｖｕ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

． （１３）

其中 Ｃｅ
ｎ 为地理系到 ＥＣＥＦ 坐标系的转换矩阵，且有

Ｃｅ
ｎ ＝

－ ｓｉｎ λ － ｓｉｎ Ｌｃｏｓ λ ｃｏｓ Ｌｃｏｓ λ
　 ｃｏｓ λ － ｓｉｎ Ｌｓｉｎ λ ｃｏｓ Ｌｓｉｎ λ

０ ｃｏｓ Ｌ ｓｉｎ Ｌ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

． （１４）

根据式（１３）将载体速度 （ｖＥ，ｖＮ，ｖＵ） 转换到

ＥＣＥＦ 坐标系，并代入式（１１），可得到伪距率量测

方程：
　 ρ̇Ｇｉ ＝ ［（（ＲＮ ＋ ｈＩ － δｈ）ｃｏｓ（ＬＩ － δＬ）ｃｏｓ（λ Ｉ －

δλ） － ｘｓｉ）（（ － （ｖＩＥ － δｖＥ）ｓｉｎ（λ Ｉ － δλ） －
（ｖＩＮ － δｖＮ）ｓｉｎ（ＬＩ － δＬ）ｃｏｓ（λ Ｉ － δλ） ＋
（ｖＩＵ － δｖＵ）ｃｏｓ（ＬＩ － δＬ）ｃｏｓ（λ Ｉ － δλ）） －
ｘ̇ｓｉ） ＋ （（ＲＮ ＋ ｈＩ － δｈ）ｃｏｓ（ＬＩ － δＬ）ｓｉｎ（λ Ｉ －
δλ） － ｙｓｉ）（（（ｖＩＥ － δｖＥ）ｃｏｓ（λ Ｉ － δλ） －
（ｖＩＮ －δｖＮ）ｓｉｎ（ＬＩ － δＬ）ｓｉｎ（λ Ｉ －δλ） ＋
（ｖＩＵ －δｖＵ）ｃｏｓ（ＬＩ － δＬ）ｓｉｎ（λ Ｉ － δλ）） －
ｙ̇ｓｉ） ＋ （［ＲＮ（１ － ｆ） ２ ＋ ｈＩ － δｈ］ｓｉｎ（ＬＩ －
δＬ） － ｚｓｉ）（（（ｖＩＮ －δｖＮ）ｃｏｓ（ＬＩ － δＬ） ＋
（ｖＩＵ － δｖＵ）ｓｉｎ（ＬＩ － δＬ）） － ｚ̇ｓｉ）］ ／ ｒｉ ＋
δｔｒｕ ＋ ｖρ̇ｉ ． （１５）

根据式（１０）和式（１５），可以得到第 ｉ 颗卫星

的量测方程为

Ｚ（ ｔ） ＝
ρＧｉ

ρ̇Ｇｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝ Ｈ（ ｔ）（Ｘ（ ｔ），Ｖ（ ｔ）） ． （１６）

２　 基于结构分解的高斯粒子滤波算法

针对形如

ｘｋ ＝ ｆ（ｘｋ－１，ωｋ－１）
ｙｋ ＝ ｈ（ｘｋ，ｖｋ）

{
的非线性系统，高斯粒子滤波分为抽取采样点、时
间更新和量测更新 ３ 个步骤．假设 ｋ － １ 时刻的后

验概率密度已知：
第一步，根据 ｋ － １ 时刻滤波结果抽取采样点：

ｘｋ ＝ Ｎ（ｘｋ－１；μｋ－１；Σｋ－１；） ． （１７）
　 　 第二步，利用状态方程进行时间更新：

　 ｐ（ｘｋ ｜ ｚｋ－１）＝ ∫ｐ（ｘｋ ｜ ｘｋ－１）ｐ（ｘｋ－１ ｜ ｚｋ－１）ｄｘｋ－１． （１８）

并确定粒子权值

ωｉ
ｋ ＝ ωｉ

ｋ－１

ｐ（ｚｋ ｜ ｘｉ
ｋ）ｐ（ｘｋ ｜ ｘｉ

ｋ－１）
ｑ（ｘｉ

ｋ ｜ ｘｉ
ｋ－１，ｚｋ）

．

其中 ｐ（·） 表示概率密度，ｑ（·） 表示重要性密度

函数．
第三步，根据量测方程进行量测更新：
ｐ（ｘｋ ｜ ｚｋ） ＝ Ｃｋｐ（ｚｋ ｜ ｘｋ）ｐ（ｘｋ ｜ ｚｋ－１） ． （１９）

其中 Ｃｋ 为归一化因子，并利用式（２０） 构造新的粒子

ｘｉ
ｋ＋１ ＝ Ｎ（ｘｋ；μｋ；Σｋ；）， （２０）

μｋ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ωｉ

ｋ ｘｉ
ｋ，

Σｋ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
ωｉ

ｋ（μｋ － ｘｉ
ｋ）（μｋ － ｘｉ

ｋ） Ｔ ．

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２１）

　 　 针对由式（６）和式（１６）构成的 ＧＰＳ ／ ＩＮＳ 紧

组合导航系统，由于系统方程中仅有速度误差为

非线性，因此将非线性系统的更新过程按照如下

步骤分解为非线性方程和线性方程分别进行：
第一步， 根据式（１７） 抽取采样点 ｘｋ，并根据

式（６） 将 ｘｋ 分解为线性部分 ｘｋＬ 和非线性部分

ｘｋＮＬ；
第二步，根据式（６） 和式（１８），对 ｘｋＮＬ进行高

斯粒子滤波时间更新得到 ｘ（ｋ＋１）ＮＬ，根据式（６），利
用经典卡尔曼滤波对 ｘｋＬ进行时间更新 ｘ（ｋ＋１）Ｌ；

第三步，将 ｘ（ｋ＋１）ＮＬ 和 ｘ（ｋ＋１）Ｌ合并构成非线性

系统的状态一步预测 ｘ（ｋ＋１），并利用 ＵＴ 变换求解

一步预测均方误差；
第四步，利用式（１９） 和式（２１） 进行量测更

新，并对 ｘ（ｋ＋１）进行修正．

３　 仿真验证

根据上述组合方案，对 ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 紧组合算法

进行仿真．设惯性导航系统的陀螺常值漂移为

０􀆰 １ ° ／ ｈ，加速度计零偏为 ３×１０－４Ｇ．ＧＰＳ 接收机伪

距白噪声 ５ ｍ，伪距率白噪声 ０􀆰 ２ ｍ ／ ｓ．捷联惯导周

期为 ５ ｍｓ，ＧＰＳ 输出周期为 １ ｓ，滤波周期为 １ ｓ．仿
真时间为 ３ ６００ ｓ．粒子滤波粒子数取为 １ ０００ 个．
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载体的典型机动动作设置为：加速、爬升、平
飞和 ９０°转弯．航迹如图 １ 所示．
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图 １　 三维航迹

　 　 为了使验证具有代表性，将本文算法与基于

经典卡尔曼滤波和线性化模型的 ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 紧组

合算法进行对比．经度误差对比如图 ２ 所示．由图

２ 可以看出，在载体无机动保持平飞的情况下，以
３ ０００ ～３ ５００ ｓ 时间段的经度误差为例，如图 ３ 所

示，ＧＰＦ 和 ＫＦ 两种算法的位置稳态估计精度相

近．但在载体有机动的情况下，以图 ４ 所示的

２ ５００～２ ７００ ｓ 转弯机动为例，从图中可以看出，
ＧＰＦ 滤波稳定性要明显高于 ＫＦ 滤波．
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图 ２　 经度误差对比
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图 ３　 平飞时的经度误差

　 　 速度对比以北向速度为例，北向速度全局误

差及平飞、转弯机动的误差对比如图 ５～７ 所示．
　 　 由图 ５ 和图 ６ 可以看出，即使在平飞状态下，
ＧＰＦ 的速度稳态估计精度明显优于 ＫＦ．由图 ７ 可

知，在转弯机动时，ＧＰＦ 速度稳态估计精度和稳

定性明显优于 ＫＦ，这与式（３）中分析的速度非线

性度高的分析相吻合．
姿态误差以横滚角为例，其误差如图 ８ 所示．
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图 ４　 转弯机动时的经度误差

t/103s

GPF
KF

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0

-0.2
北

向
速

度
误

差
/（
m
?s

-1
）

0 1 2 3 4

图 ５　 北向速度全局误差

北
向

速
度

误
差

/（
m
?s

-1
）

0.06
0.04
0.02

0
-0.02
-0.04
-0.06
-0.08

3.0 3.5
t/103s

GPF
KF

图 ６　 平飞时的北向速度误差
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　 　 从图 ８ 可以看出，ＧＰＦ 的姿态精度略优于

ＫＦ，但相对速度和位置精度的改善程度，其精度

改善不明显，这主要是由于伪距、伪距率组合时姿

态不是直接观测量．
表 １ 给出了两种算法的误差对比．仿真环境

为 Ｔｈｉｎｋｐａｄ Ｔ４４０ ｉ５ － ２􀆰 ６ ＧＨｚ ＣＰＵ，４ Ｇ 内存，

Ｍａｔｌａｂ２０１３ａ ６４ 位版本．
　 　 由表 １ 可以看出，本文的算法姿态精度提高

了约 ２０％，定位精度提高一倍．同时在本文的仿真

环境下，以一次 ＫＦ 的滤波时间作为 １ 个基准时

间，本文提出的算法耗时 １􀆰 ５４ 个基准时间，时间

消耗只增加 ５０％．
表 １　 ＵＫＦ 和 ＫＦ 紧组合参数误差对比

误差
姿态 ／ （ ′）

δγ δθ δϕ

位置 ／ ｍ

δλ δＬ δｈ

速度 ／ （ｍ·ｓ－１）

δｖｅ δｖｎ δｖｕ
ＧＰＦ １􀆰 ２６ １􀆰 ４３ ２􀆰 ４３ ３􀆰 ２ ２􀆰 ９ ３􀆰 ６ ０􀆰 ０３ ０􀆰 ０３ ０􀆰 ０５
ＫＦ １􀆰 ５８ １􀆰 ７５ ３􀆰 ０５ ６􀆰 ３ ５􀆰 ９ ８􀆰 ２ ０􀆰 ０８ ０􀆰 ０７ ０􀆰 １２

４　 结　 语

针对捷联惯导 ／ ＧＰＳ 松组合方式可靠性和抗

干扰能力较差的缺点，本文针对紧组合系统的特

点，推导了基于伪距、伪距率的紧组合非线性滤波

模型，提出了一种基于线性非线性结构分解的高

斯粒子滤波算法．改进算法将系统状态方程分解

为线性和非线性两部分，对线性系统部分采用线

性 ＫＦ 滤波，对非线性系统部分采用高斯粒子滤

波，在时间增加 ５０％的情况下，相比基于 ＫＦ 的紧

组合算法定位精度提高一倍．本文提出的方法对

ＳＩＮＳ ／ ＧＰＳ 紧组合系统的研究和应用具有重要的

理论和实际参考价值．
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