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捷联惯性／星光折射组合导航算法

钱华明，孙　龙，黄　蔚，蔡佳楠
（哈尔滨工程大学 自动化学院，１５０００１哈尔滨）

摘　要：基于星光折射间接敏感地平的高精度特性，本文提出了一种捷联惯性／星光折射组合导航方法．利用星敏感器
输出的姿态信息修正陀螺漂移，并结合大气折射模型得到星光折射角来修正位置、速度误差．推导了组合导航系统的观
测模型，并对系统进行可观测性分析，最后使用卡尔曼滤波进行状态估计．仿真结果表明：捷联惯性／星光折射组合导航
系统不但能够准确的估计陀螺漂移，而且能够有效修正由加速度计偏置造成的误差，从而进一步抑制速度、位置误差的

发散，是一种提高系统定位精度的实用方法．
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　　惯性／天文组合导航系统（ＳＩＮＳ／ＣＮＳ）作为一
个黄金组合系统一直以来受到各国的高度重视．
其组合方式一般分为简单组合方式和基于最优估

计的组合方式．前一种组合方式简单、可靠，但是
精度较低．目前基于最优估计的组合导航系统主
要有两类：１）基于校正惯导陀螺漂移的 ＳＩＮＳ／
ＣＮＳ组合导航系统［１－３］；２）基于高度角和方位
角直接敏感地平的组合导航系统［４－６］．第一种组
合导航系统是利用星敏感器获取高精度的姿态信

息，将ＳＩＮＳ与星敏感器的姿态差作为量测，通过
滤波器估计陀螺漂移．这种方式能够较好的修正
由陀螺漂移引起的姿态误差，但是由于对加速度

计误差估计不准确，不能阻止速度和位置误差的

发散．而第二种方法由于地球表面不规则，使得地
平仪或惯性平台提供水平基准的测量精度较低，

这与星敏感器的测量精度不匹配，极大的影响了

系统的定位精度．
２０世纪８０年代发展起来的基于星光折射间

接敏感地平的方法能够有效的解决地平敏感精度

不高的问题．它结合大气对星光的折射模型，利用
高精度星敏感器精确敏感地平，从而实现高精度

定位［７－１０］．国内外对此进行了大量的理论研究，



并进行了实验验证．研究结果表明：这种方法成本
低廉、结构简单，能达到较高的精度，是一种很有

前途的导航方法，目前在３０ｋｍ的高空飞行器上
已经实现应用［１１］．

本文提出将捷联惯导与星光折射间接敏感地

平的天文导航方法相结合，组成捷联惯性／星光折
射组合导航系统（ＳＩＮＳ／ＲＣＮＳ），并将其应用于高
空长航时无人机．该导航系统是一种完全自主的
系统，完全满足长航时无人机对隐蔽性的要求．而
且由于无人机飞行高度一般在２０ｋｍ以上，观测
星体比较容易．同时在２０～５０ｋｍ范围的大气层
内大气以水平运动为主，该层大气稀薄，不含水蒸

汽，大气成分比较稳定．所以大气模型的建立比较
简单，本文使用文献［１０］提出的大气折射模型来
进行理论研究，并对所建立的导航模型进行实验

验证．

１　组合导航原理
如图１所示，当恒星星光高度较低时，星光在

穿越地球表面大气层时会发生折射．折射后的光
线向内弯曲，导致恒星的视位置比真实的位置偏

高．使用星敏感器和精确的大气折射模型可得到
星光折射角，从而精确敏感地平，进行高精度的导

航定位．
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图１　星光折射几何图示

　　大气折射模型的精度影响着导航的精度，其影
响的程度甚至超过了星敏感器，研究结果表明：当

星光折射单一导航，大气密度精度高于１％时，位
置、速度的估计误差均方差与大气密度精度按线性

规律变化［１２］对于大气折射模型的研究，文献［１０］
改进了现有的大气密度模型和固定高度（２５ｋｍ）
的观测模型，建立了一种连续高度的星光折射观测

模型：

Ｒ＝３８８５１０１２ｅ－０１３６９５５９ｈａｃ．
其中Ｒ为星光折射角（″），由此得到折射高度为

ｈａｃ＝－７３０１６２ｌｎ
Ｒ( )３８８５１０１２

． （１）

式中ｈａｃ单位为ｋｍ．
　　ＳＩＮＳ／ＲＣＮＳ组合导航系统需要两个星敏感
器．星敏感器ａ对准不发生折射的恒星．通过观测
结果确定出未折射的星光矢量在载体本体坐标系

的坐标Ｐ１和载体的姿态角，由此可修正由惯导陀
螺漂移引起的姿态误差，抑制位置和速度误差的

发散．星敏感器ｂ对准折射星，由观测值可以确定
出折射后的星光方向矢量在本体坐标系中的坐标

Ｐ２．如图２所示，由Ｐ１和Ｐ２可得到两恒星星光之
间的角距θ２，它与由恒星星历查得的标称值θ１不
同，二者的差值就是星光折射角（此处忽略了星

敏感器ａ的误差，认为由星历查得的恒星矢量ｕｓ１
与星敏感器测量得到的Ｐ１相同，且两个角度求差
值的时候转换到了同一坐标系下）．
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图２　星光折射角示意图

　　得到星光折射角Ｒ后，通过公式（１）可以得
到新模型星光的折射高度ｈａｃ，同时由图１所示的
几何关系也可得到

ｈａ ＝ ｒ２ｓ－ｕ槡
２ ＋ｕｔａｎＲ－Ｒｅ． （２）

其中

｜ｒｓ｜＝ ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡
２，

ｕ＝ｒｓ·ｕｓ＝ｘｓｘ＋ｙｓｙ＋ｚｓｚ
{ ．

式中：ｘ，ｙ，ｚ分别是位置矢量在地心惯性系下的
坐标；ｓｘ，ｓｙ，ｓｚ分别是折射前恒星的单位方向矢量
在地心惯性系下的坐标，通过查找星历得到．折射
高度的观测量反应了载体与地球之间的位置关

系，因此可以利用其修正惯导加速度计偏置引起

的导航误差．

２　ＳＩＮＳ／ＲＣＮＳ系统数学模型
２１　系统状态方程

无人机的状态方程由平台失准角误差、速度

误差、位置误差组成［１２］：
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Ｘ＝ＦＸ＋ＧＷ．
　　状态变量 Ｘ＝［Φδｖδｒε

Δ

］Ｔ，其中Φ ＝
［ｘｙｚ］为平台失准角误差；δｖ＝［δｖＥδｖＮδｖＵ］
为东向、北向、天向速度误差；δｒ＝［δφδγδｈ］分
别为 纬 度 误 差、 经 度 误 差 和 高 度 误 差；

ε＝［εｘεｙεｚ］为 陀 螺 随 机 常 值 漂 移；

Δ

＝
［

Δ

ｘ

Δ

ｙ

Δ

ｚ］为加速度计随机常值偏置；误差量

Ｗ ＝［εｓｘεｓｙεｓｚ

Δ

ｓｘ

Δ

ｓｙ

Δ

ｓｚ］
Ｔ分别为陀螺仪和加速

度计的随机噪声．
２２　组合导航量测方程

ＳＩＮＳ／ＲＣＮＳ组合导航量测方程由两部分组
成：１）姿态误差量测；２）折射高度误差量测．
２２１　姿态误差量测

姿态误差角由惯导输出的姿态角βＩ，θＩ，αＩ与
星敏感器输出姿态角 βＸ，θＸ，αＸ之差得到，表达
式为

Ｚ１ ＝
Δβ
Δθ
Δ







α

＝
βＩ－βＸ
θＩ－θＸ
αＩ－α










Ｘ

．

　　上式得到的是姿态误差角，而状态方程中使
用的是平台误差失准角．在很多研究中，常常将二
者视为相等，但实际上二者并不完全相等．本文采
用文献［１３］的思想推导姿态误差角和平台误差
角的关系，并使用泰勒展开略去二阶小量得到姿

态误差量测的线性方程为

Δα＝
（ｃ２１ｃ３３－ｃ２３ｃ３１）
ｃ２３１＋ｃ

２
３３

ｘ＋
（ｃ１３ｃ３１－ｃ１１ｃ３３）
ｃ２３１＋ｃ

２
３３

ｙ，

Δθ＝
－ｃ２２ｘ＋ｃ１２ｙ

１－ｃ２３槡 ２

，

Δβ＝
－ｃ１２ｃ３２
ｃ２１２＋ｃ

２
２２
ｘ－

ｃ２２ｃ３２
ｃ２１２＋ｃ

２
２２
ｙ＋ｚ．

其中ｃｉｊ来自载体系到地理系的转换矩阵Ｃ
ｎ
ｂ：

Ｃｎｂ ＝Ｃ
ｎ
ＩＣ

Ｉ
ｂ ＝

ｃ１１ｃ１２ｃ１３
ｃ２１ｃ２２ｃ２３
ｃ３１ｃ３２ｃ











３３

．

其中ＣＩｂ为载体系到惯性系的转换矩阵，由星敏感
器测得；ＣｎＩ为惯性系到地理系的转换矩阵．

因此得到姿态误差角的量测方程：

Ｚ１ ＝
Δβ
Δθ
Δ







α

＝
βＩ－βＸ
θＩ－θＸ
αＩ－α










Ｘ

＝Ｈ１Ｘ＋ｖ１． （３）

式中ｖ１为星敏感器的测量误差．
２２．２　折射高度量测

式（２）中，ｒｓ和ｕ中含有跟地球有关的位置参
数，必然包含惯导惯性器件产生的位置误差．而对

于式（１），只要大气折射模型足够精确就可以认
为是不含有位置误差的理论值．考虑理想情况，假
设大气折射模型足够精确，因此将单位统一化后

定义折射视高度误差为

δｈａ ＝ｈａｃ－ｈａ．
由式（２）得

δｈａ ＝δ（ ｒ２ｓ－ｕ槡
２ ＋ｕｔａｎＲ－Ｒｅ）＝

　　　　　
ｒｓ·δｒ

Ｔ
ｓ－ｕ·δｕ

ｒ２ｓ－ｕ槡
２

＋δｕ·ｔａｎＲ＋

　　　　　 ｕ
１＋Ｒ２

·δＲ． （４）

定义导航坐标系为地理坐标系，而量测方程

中跟状态变量相关的参数都是地心惯性系的，所

以要将其中参数转换到地理系．定义地心惯性系
到地球坐标系转换矩阵为 ＣＥＩ．由图１得，航天器
的位置矢量ｒｓ＝ｈ，ｈ为地理坐标系中距地心的天
向矢量，且有｜ｈ｜＝ｈ，则位置矢量在地球坐标系
的坐标为

Ｘｅ ＝
ｘｅ
ｙｅ
ｚ










ｅ

＝
ｈｃｏｓφｃｏｓγ
ｈｃｏｓφｓｉｎγ
ｈｓｉｎ







φ

．

由ＸＩ＝Ｃ
Ｉ
ＥＸｅ ＝（Ｃ

Ｅ）－１Ｘｅ得

ＸＩ＝








ｘ
ｙ
ｚ
＝
ｈｃｏｓφｃｏｓ（ｗｔ＋γ）
ｈｃｏｓφｓｉｎ（ｗｔ＋γ）
　 　 　　ｈｓｉｎ







φ

．

由上式可求得惯性系中的位置误差为

δｘ＝δｈｃｏｓφｃｏｓ（ｗｔ＋γ）－ｈ·δφｓｉｎφ·
　　ｃｏｓ（ｗｔ＋γ）－ｈ·δγｃｏｓφｓｉｎ（ｗｔ＋γ）；
δｙ＝δｈｃｏｓφｓｉｎ（ｗｔ＋γ）－ｈ·δφｓｉｎφ·
　　ｓｉｎ（ｗｔ＋γ）＋ｈ·δγｃｏｓφｃｏｓ（ｗｔ＋γ）；
δｚ＝δｈｓｉｎφ＋ｈ·δφｃｏｓφ













．
式（４）中各参数计算如下：
ｒｓ·δｒ

Ｔ
ｓ ＝ｘ·δｘ＋ｙ·δｙ＋ｚ·δｚ＝ｈ·δｈ；

ｕ＝ｈｃｏｓφｃｏｓ（ｗｔ＋γ）ｓｘ＋

　　ｈｃｏｓφｓｉｎ（ｗｔ＋γ）ｓｙ＋

　　ｈｓｉｎφｓｚ










．

　　同理可求得 δｕ、 ｒ２ｓ－ｕ槡
２ ＝ｈ （１－ｕ１槡 ），

令 （１－ｕ１槡 ）＝ｍ并将求得的各参数代入式（４）
得

　　δｈａ ＝δｈ（ｍ＋ｄｕ１·ｔａｎＲ）＋ｈ·

　　　　　δφｕ２
ｍ－ｄｕ２·ｔａｎ( )Ｒ＋ｈ·

　　　　　δγｕ３
ｍ－ｄｕ３·ｔａｎ( )Ｒ＋ｕ·δＲ１＋Ｒ２

． （５）

其中
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ｕ１ ＝ｃｏｓ
２φｃｏｓ２（ｗｔ＋γ）ｓ２ｘ＋ｃｏｓ

２φｓｉｎ２（ｗｔ＋

　　γ）ｓ２ｙ＋ｓｉｎ
２φｓ２ｚ；

ｕ２ ＝ｃｏｓφｓｉｎφ［ｃｏｓ
２（ｗｔ＋γ）ｓ２ｘ＋ｓｉｎ

２（ｗｔ＋

　　γ）ｓ２ｙ－ｓ
２
ｚ］；

ｕ３ ＝ｃｏｓ
２φｓｉｎ（ｗｔ＋γ）ｃｏｓ（ｗｔ＋γ）（ｓ２ｘ－ｓ

２
ｙ）













．
ｄｕ１ ＝ｃｏｓφｃｏｓ（ｗｔ＋γ）ｓｘ＋ｃｏｓφｓｉｎ（ｗｔ＋

　　γ）ｓｙ＋ｓｉｎφｓｚ；

ｄｕ２ ＝ｓｉｎφｃｏｓ（ｗｔ＋γ）ｓｘ＋ｓｉｎφｓｉｎ（ｗｔ＋

　　γ）ｓｙ－ｃｏｓφｓｚ；

ｄｕ３ ＝ｃｏｓφｓｉｎ（ｗｔ＋γ）ｓｘ－ｃｏｓφｃｏｓ（ｗｔ＋γ）ｓｙ













．
　　将 ｕ代入式（５）最后一项，将其作为量测
误差：

ｕ
１＋Ｒ２

·δＲ＝ｖ２．

则基于星光折射的量测方程为

Ｚ２ ＝ｈａｃ－ｈａ ＝δｈａ ＝Ｈ２Ｘ＋ｖ２． （６）
　　由式（３）和式（６）可得到系统总的量测方程为

Ｚ＝
Ｚ１
Ｚ

[ ]
２

＝
Ｈ１
Ｈ

[ ]
２

Ｘ＋
ｖ１
ｖ

[ ]
２

．

２３　组合导航系统导航精度分析
大气折射模型的精度影响着导航的精度，而

影响大气折射模型精度的主要因素是大气密度的

准确程度．文献［１２］中分析指出：通过研究，可以
将平流层大气密度随纬度和季节变化的部分进行

修正，有可能使平流层大气密度的估计误差小于

１％．而１％的大气密度误差将导致６３７ｍ的航
天器位置误差．使用星光折射方法进行导航，理论
上可以达到６３７ｍ以内的定位精度．而直接敏感
地平的方法，因为地平模型的不准确性导致定位

误差为几百米乃至上千米［４－６］，由此可见星光折

射敏感地平法比直接敏感地平法具有较大优势．
系统的可观测性决定了卡尔曼滤波的精度，

文献［１４］对传统的基于校正惯导陀螺漂移的
ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航系统进行了可观测性分析．文
中指出，可观测度最好的状态变量是陀螺漂移，其

次是平台失准角，其余的状态变量可观测度都很

小，可视为不可观测．用文献［１４］的方法对基于
校正惯导陀螺漂移的 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航方法和
本文方法进行对比分析，两种方法的状态变量对

应的奇异值如表１所示．
　　由表１可以看出：本文方法在传统法基础上
增加了与位置误差相关的折射高度后，大部分原

来不可观测的状态变量对应的奇异值变大，可观

测的系统状态维数明显增加，系统总体的可观测

性有很大提高，则系统状态经过卡尔曼滤波的精

度相比于传统法有明显提高．

表１　本文方法和传统法状态对应的奇异值

系统状态 传统法奇异值 新方法奇异值

ｘ ２８６１ ２７３５
ｙ ２８６１ ２８６２
ｚ ２８６１ ２６８６
δｖＥ ６１１７×１０－１１ ７６９７×１０－７

δｖＮ ５０７９×１０－１０ １０００×１０－８

δｖＵ ６２３１×１０－１５ ５２８９
δ ２５１９×１０－８ １２３９

δγ １７４２×１０－２２ ６４６９×１０－９

δｈ ３２２９×１０－２７ ９０５７×１０－１３

εｘ ４５２９７ ４５９６２

εｙ ４５２９７ ４５２３０

εｚ ４５２９７ ４５３６５

Δ

ｘ ８０４３×１０－６ ６２３６×１０－３

Δ

ｙ ６９６５×１０－６ ７１７２×１０－６

Δ

ｚ １２６９×１０－９ １４７２３

３　仿真与分析
仿真初始条件：无人机初始位置东经１２０°北纬

３６°．经过加速爬升、平直飞行、倾斜转弯、俯冲等一
系列过程，飞行时间３５００ｓ．飞行轨迹如图３所示．
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图３　无人机飞行轨迹

　　初始参数设置：陀螺常值漂移和随机漂移分
别为０１°／ｈ和００５°／ｈ；加速度计常值和随机偏
置分别为２０μｇ和１０μｇ；星敏感器精度５″（１σ）；
地平仪测量精度００２°（１σ）．３种方法的导航误
差统计如表２所示，仿真曲线如图４和图５所示．
其中新方法代表本文提出方法；方法二代表基于

校正惯导陀螺漂移的 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航方法；
方法三代表基于高度角和方位角直接敏感地平的

组合导航方法．

表２　导航误差统计（３σ）

导航误差 经度δγ／（″） 纬度δφ／（″） 高度δｈ／ｍ

新方法 ２１６ １７３ ２１
方法二 １５４０ ９７２ １６１
方法三 ２５８０ １８７０ ３８４
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图４　姿态误差对比曲线
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图５　导航误差对比曲线

　　仿真结果表明：本系统与传统的修正陀螺漂
移ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航系统相比，二者的姿态误
差基本一样，仍然保持了星敏感器测姿的高精度

特性，总体姿态角误差都优于３″．而本系统由于
在量测中增加了与位置误差相关的折射高度，进

一步抑制了惯导速度和位置误差的发散，导航位

置误差在３″以内，传统的修正陀螺漂移法位置误
差却达到十几秒，对比优势明显．与传统的高度差
法相比，姿态和导航精度更是提高了接近一个数

量级，优势更加明显．

４　结　论
ＳＩＮＳ／ＲＣＮＳ组合导航系统由于在量测中增

加了与导航位置误差相关的折射高度，相较于传

统的基于校正陀螺漂移的 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航系
统，能够进一步抑制速度和位置误差的发散．同时
跟传统基于高度差法的 ＳＩＮＳ／ＣＮＳ组合导航系统
相比，由于星光折射间接敏感地平的精度高，弥补

了与星敏感器精度不匹配的缺陷，导航精度得到

了显著提高．

针对 ＳＩＮＳ／ＲＣＮＳ的研究都是在理想情况下
进行的，下一步的研究方向是建立ＳＩＮＳ／ＲＣＮＳ组
合导航系统的实际导航模型，包括无折射星和有

折射星情况的处理、根据星敏感器视场研究选星

的限制条件、新滤波方法的应用等．

参考文献
［１］ＪＡＭＳＨＡＩＤＡ，ＦＡＮＧＪｉａｎｃｈｅｎｇ．Ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆａｎ

ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｕｉｔｅｏｆｓｔｒａｐｄｏｗｎａｓｔｒｏｉｎｅｒｔｉａｌ
ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｕｓｉｎｇｕｎｓｃｅｎｔｅｄｐａｒｔｉｃｌｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇ
［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒｓａｎｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓｗｉｔｈＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，
２００９，５７（２）：１６９－１８３．

［２］ＸＵＦａｎ，ＦＡＮＧＪｉａｎｃｈｅｎｇ．Ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒ
ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ｓｔｒａｐｄｏｗｎ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ／ｃｅｌｅｓｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ
ｅｎｓｅｍｂｌｅｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，１２（４）：３０２－３０７．

［３］ＪＡＭＳＨＡＩＤＡ，ＦＡＮＧＪｉａｎｃｈｅｎｇ．ＳＩＮＳ／ＡＮＳｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ
ｆｏｒａｕｇｍｅｎｔｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎｕｓｉｎｇ
ｕｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００６，１０（３）：２３３－２３８．

［４］熊智，刘建业，郁丰，等．基于天文角度观测的机载
惯性／天文组合滤波算法研究［Ｊ］．宇航学报，２０１０，
３１（２）：３９７－４０３．

［５］屈蔷，刘建业，熊智．结合天文观测角量测的机载惯
性／天文深度组合算法［Ｊ］．南京航空航天大学学
报，２０１１，４３（６）：７６５－７６９．

［６］裴福俊，居鹤华，崔平远．基于天文与速度联合观测
的月球车自主导航方法［Ｊ］．宇航学报，２００９，３０
（２）：４８６－４９１．

［７］ＷＡＮＧＸｉｎｌｏｎｇ，ＭＡＳｈａｎ．Ａｃｅｌｅｓｔｉａｌａｎａｌｙｔｉｃｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄｂｙｓｔｅｌｌａｒｈｏｒｉｚｏｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｒｅｆｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．
ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，２２（３）：２９３－３００．

［８］周凤岐，赵黎平，周军．基于星光大气折射的卫星自
主轨道确定［Ｊ］．宇航学报，２００２，２３（４）：２０－２３．

［９］李琳琳，孙辉先．基于星敏感器的星光折射卫星自
主导航方法研究［Ｊ］．系统工程与电子技术，２００４，
２６（３）：３５３－３５７．

［１０］王国权，金声震，孙才红，等．卫星自主导航中２５～
６０公里星光大气折射模型研究［Ｊ］．科技通报，
２００５，２１（１）：１０６－１０９．

［１１］曾威，崔玉平，李邦清，等．惯性／星光组合导航应
用与发展 ［Ｊ］．飞航导弹，２０１１（９）：７４－７９．

［１２］房建成，宁晓琳．天文导航原理及应用［Ｍ］．北京：
北京航空航天大学出版社，２００６：１８５－２０３．

［１３］宁晓琳，蔡洪炜，吴伟仁，等．月球车的惯性／天文
组合导航新方法［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１１，
３３（８）：１８３７－１８４４．

［１４］吴海仙，俞文伯，房建成．高空长航时无人机ＳＩＮＳ／
ＣＮＳ组合导航系统仿真研究［Ｊ］．航空学报，２００６，

２７（２）：２１９－２２４． （编辑　张　宏）

·６５· 哈　尔　滨　工　业　大　学　学　报　　　　　　　　　　　　　第４５卷　


