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摘 要: INS/GPS组合导航系统的本质是非线性的,为改善非线性下 INS/GPS组合导航精度,提出将一种新的非线

性滤波 cubature Kalman filter(CKF)应用于 INS/GPS组合导航中. 为此,建立了基于平台失准角的非线性状态模型和

以速度误差及位置误差描述的观测模型,分析了CKF滤波原理,设计了 INS/GPS组合滤波器,对组合导航非线性模

型进行了仿真. 仿真结果显示,相对于扩展卡尔曼滤波 (EKF), CKF降低了姿态、位置和速度估计误差, CKF更适合于

处理组合导航的状态估计问题.
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Abstract: The essence of INS/GPS navigation is nonlinear. To deal with the accuracy of INS/GPS navigation under

nonlinear, a new nonlinear filtering method, cubature Kalman filter(CKF), is applied to the INS/GPS navigation. Therefor, the

nonlinear state model based on the platform misalignment angle and the observation model described by the velocity error and

position error is established, the CKF filtering principle is analyzed and the INS/GPS integrated filter is designed to simulate

nonlinear model. Simulation results show that CKF reduces the estimation errors of attitude, position and speed compared

with extended Kalman filter(EKF), and CKF prefers to deal with the state estimation problem of integrated navigation.
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1 引引引 言言言

INS和GPS组合导航系统一般采用卡尔曼滤波

对系统的状态进行估计[1-4]. 常规估计方法中的系

统方程是线性方程, 而 INS/GPS组合导航的本质是

非线性的. 采用非线性模型更能完整地传播系统误

差特性, 而对于非线性系统下的滤波, 则可以采用

对非线性系统进行线性化的 (EKF). 但是, EKF只对

更新期间内近似线性的非线性系统有效[5], 且引入

了高阶项截断误差, 只能达到一阶精度.最近提出的

cubature Kalman filter(CKF)[6]则克服了EKF的上述缺

点, CKF根据 spherical-radial cubature准则, 计算出一

组具有相同权重的点并直接通过非线性系统方程传

播这些点来进行状态估计,无需对非线性模型线性化,

其精度达 3阶[7-8].

本文在阐述CKF滤波原理、算法步骤及特点的

基础上, 提出将CKF应用于 INS/GPS组合导航系统,

建立了组合系统非线性模型, 采用CKF对系统导航

参数进行估计,并通过仿真与EKF进行了比较.

2 INS/GPS组组组合合合导导导航航航系系系统统统建建建模模模
2.1 INS基基基本本本方方方程程程

INS基本方程包含比力方程 (或称为速度方程)、

姿态方程和位置方程,其表达式分别如下:

𝑓 𝑏 = 𝑣̇𝑡𝑒𝑡 + (2𝜔𝑡
𝑖𝑒 + 𝜔𝑡

𝑒𝑡)× 𝑣𝑡𝑒𝑡 − 𝑔𝑡; (1)

𝑞 =
1

2
(𝜔𝑏

𝑡𝑏×)𝑞; (2)

𝜔𝑏
𝑖𝑏 = 𝜔𝑏

𝑡𝑏 + 𝐶𝑏
𝑡 (𝜔

𝑡
𝑖𝑒 + 𝜔𝑡

𝑒𝑡); (3)
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𝜑̇ = 𝑣𝑥/(𝑅𝑛 + ℎ) cos𝜆,

𝜆̇ = 𝑣𝑦/(𝑅𝑚 + ℎ),

ℎ̇ = −𝑣𝑧.
(4)

其中: 𝐶𝑡
𝑏为姿态矩阵, 𝐶𝑡

𝑏 = (𝐶𝑏
𝑡 )

T, 𝐶𝑡
𝑏可由载体俯仰

角 𝜃,横滚角 𝛾,航向角𝜓表示,也可由姿态四元数 𝑞 =

[𝑞1 𝑞2 𝑞3 𝑞4]
T表示,具体表达式可参见文献 [9]; 𝑣𝑡𝑒𝑡 =

[𝑣𝑥 𝑣𝑦 𝑣𝑧]
T为 INS东向、北向和天向速度; 𝑓 𝑏为理想

比力矢量; 𝜔𝑡
𝑖𝑒为地球角速度矢量; 𝜔𝑡

𝑒𝑡为载体运动产

生的角速度矢量; 𝑔T为重力矢量; 𝜔𝑏
𝑡𝑏×为矢量𝜔𝑏

𝑡𝑏组

成的反对称矩阵; 𝜑, 𝜆, ℎ分别为纬度、经度和高度;

𝑅𝑚和𝑅𝑛为沿子午圈和卯酉圈主曲率半径.

2.2 INS/GPS非非非线线线性性性模模模型型型

INS/GPS组合导航的平台误差角模型和速度误

差模型呈现如下非线性形式[10]:⎧⎨⎩
𝜙̇ = (𝐼 − 𝐶𝑡′

𝑡 )𝜔̂
𝑡
𝑖𝑡 + 𝛿𝜔𝑡

𝑖𝑡 − 𝐶𝑡′
𝑏 𝛿𝜔

𝑏
𝑖𝑏,

𝛿𝑣̇ = 𝛿𝑔 + [𝐼 − (𝐶𝑡′
𝑡 )

𝑡]𝐶𝑡′
𝑏 𝑓

𝑏 + 𝐶𝑡
𝑏𝛿𝑓

𝑏−
(2𝜔̂𝑡

𝑖𝑒 + 𝜔̂𝑡
𝑒𝑡)× 𝛿𝑣 − (2𝛿𝜔𝑡

𝑖𝑒 + 𝛿𝜔𝑡
𝑒𝑡)× 𝑣.

(5)

其中: 𝐶𝑡′
𝑡 = [𝑎𝑖𝑗 ], 𝑖, 𝑗 = 1, 2, 3,其每个元素如下:⎧⎨⎩

𝑎11 = cos𝜙𝑦 cos𝜙𝑧 − sin𝜙𝑦 sin𝜙𝑥 sin𝜙𝑧,

𝑎13 = − sin𝜙𝑦 cos𝜙𝑥,

𝑎23 = sin𝜙𝑥,

𝑎22 = cos𝜙𝑧 cos𝜙𝑥,

𝑎21 = − sin𝜙𝑧 cos𝜙𝑥,

𝑎31 = cos𝜙𝑧 sin𝜙𝑥 + cos𝜙𝑦 sin𝜙𝑥 sin𝜙𝑧,

𝑎32 = sin𝜙𝑦 sin𝜙𝑧 − cos𝜙𝑦 sin𝜙𝑥 cos𝜙𝑧,

𝑎33 = cos𝜙𝑦 cos𝜙𝑥.

(6)

𝜙𝑥,𝜙𝑦,𝜙𝑧分别为东向、北向和方位失准角; 𝛿𝑣和𝜙分

别为速度误差矢量和失准角矢量; 𝐶𝑡′
𝑏 为带有误差

的姿态矩阵; 𝑓 𝑏为加速度计测量的比力输出; 𝛿𝑓 𝑏和

𝛿𝜔𝑏
𝑖𝑏为加速度计和陀螺测量误差, 分别由常值零偏

∇𝑏和零均值白噪声𝑤𝑏
𝑎以及常值漂移 𝜀𝑏和零均值高

斯白噪声𝑤𝑏
𝑔组成; 𝜔̂𝑡

𝑖𝑒为𝜔𝑡
𝑖𝑒在计算地理系的取值,

𝜔̂𝑡
𝑒𝑡为𝜔𝑡

𝑒𝑡在计算地理系的取值, 𝜔̂𝑡
𝑖𝑡为𝜔𝑡

𝑖𝑒与𝜔𝑡
𝑒𝑡之和

在计算地理系上的取值; 𝛿𝜔𝑡
𝑖𝑒, 𝛿𝜔𝑡

𝑒𝑡, 𝛿𝜔𝑡
𝑖𝑡为 𝜔̂𝑡

𝑖𝑒, 𝜔̂𝑡
𝑒𝑡,

𝜔̂𝑡
𝑖𝑡的计算误差; 𝛿𝑔为重力计算误差. 上述变量的表达

式分别如下:⎧⎨⎩

𝜔̂𝑡
𝑖𝑡 = 𝜔𝑡

𝑖𝑡 + 𝛿𝜔𝑡
𝑖𝑡,

𝜔𝑡
𝑖𝑡 = 𝜔𝑡

𝑖𝑒 + 𝜔𝑡
𝑒𝑡,

𝛿𝜔𝑡
𝑖𝑡 = 𝛿𝜔𝑡

𝑖𝑒 + 𝛿𝜔𝑡
𝑒𝑡

𝜔𝑡
𝑖𝑒 = [0 𝜔𝑖𝑒 cos𝜑 𝜔𝑖𝑒 sin𝜑]

T
,

𝛿𝜔𝑡
𝑖𝑒 = [0 − 𝛿𝜑𝜔𝑖𝑒 sin𝜑 𝛿𝜑𝜔𝑖𝑒 cos𝜑]

T
,

𝜔𝑡
𝑒𝑡 =

[
− 𝑣𝑦
𝑅𝑚 + ℎ

𝑣𝑥
𝑅𝑛 + ℎ

𝑣𝑥 tan𝜑

𝑅𝑛 + ℎ

]T
;

(7)

⎧⎨⎩

𝛿𝜔𝑡
𝑒𝑡 = [𝜔1 𝜔2 𝜔3]

T
,

𝜔1 = − 𝛿𝑣𝑦
𝑅𝑚 + ℎ

+ 𝛿ℎ
𝑣𝑦

(𝑅𝑚 + ℎ)2
,

𝜔2 =
𝛿𝑣𝑥

𝑅𝑛 + ℎ
− 𝛿ℎ 𝑣𝑥

(𝑅𝑛 + ℎ)2
,

𝜔3 =
𝛿𝑣𝑥 tan𝜑

𝑅𝑛 + ℎ
+
𝛿𝜑𝑣𝑥 sec𝜑

2

𝑅𝑛 + ℎ
− 𝛿ℎ𝑣𝑥 tan𝜑

(𝑅𝑛 + ℎ)2
.

(8)

纬度误差 𝛿𝜑,经度误差 𝛿𝜆和高度误差 𝛿ℎ模型如

下:⎧⎨⎩
𝛿𝜑̇ =

𝛿𝑣𝑦
𝑅𝑚 + ℎ

− 𝛿ℎ 𝑣𝑦
(𝑅𝑚 + ℎ)2

,

𝛿𝜆̇ =
𝛿𝑣𝑥 sec𝜑

𝑅𝑛 + ℎ
+ 𝛿𝐿

𝑣𝑥 tan𝜑 sec𝜑

𝑅𝑛 + ℎ
− 𝛿ℎ 𝑣𝑥 sec𝜑

(𝑅𝑛 + ℎ)2
,

𝛿ℎ̇ = 𝛿𝑣𝑧.

(9)

方程 (5)和 (9)构成了组合导航非线性模型.

2.3 组组组合合合导导导航航航系系系统统统状状状态态态方方方程程程和和和量量量测测测方方方程程程

取状态变量为

𝑋 = [𝜙𝑥 𝜙𝑦 𝜙𝑧 𝛿𝑣𝑥 𝛿𝑣𝑦 𝛿𝑣𝑧 𝛿𝐿 𝛿𝜆 𝛿ℎ →
← 𝜀𝑏𝑥 𝜀𝑏𝑦 𝜀𝑏𝑧 ∇𝑏

𝑥 ∇𝑏
𝑦 ∇𝑏

𝑧

]
. (10)

惯性器件误差方程为{
𝜀̇𝑏𝑥 = 0, 𝜀̇𝑏𝑦 = 0, 𝜀̇𝑏𝑧 = 0,

∇̇𝑏
𝑥 = 0, ∇̇𝑏

𝑦 = 0, ∇̇𝑏
𝑧 = 0.

(11)

因此式 (5), (9)和 (11)组成了 INS/GPS组合导航状态

方程. 取 INS和GPS输出的速度差和位置差作为量测

值,量测方程表示如下:

𝑍 = 𝐻𝑋 + 𝑉. (12)

其中

𝑍 = [𝛿𝑣𝑥 𝛿𝑣𝑦 𝛿𝑣𝑧 𝛿𝐿 𝛿𝜆 𝛿ℎ]T,

𝐻 = [06×3 𝐼6×6 06×6],

𝑉 为量测噪声.

3 Cubature卡卡卡尔尔尔曼曼曼滤滤滤波波波
考虑如下形式的高斯权重积分:

𝐼(𝐹 ) =
w
𝑈𝑛

𝐹 (𝑥)e−𝑥T𝑥d𝑥. (13)

其中: 𝐹 (𝑥)为任意函数, 𝑈𝑛为积分区域.非线性滤波

在处理状态估计任务时均要对由这些状态变量表示

的均值和方差进行积分,这些积分都可统一表示为上

述高斯权重积分形式. 对式 (13)采用不同的积分方

法从而衍生出不同的滤波器, 而CKF采用 spherical-

radial cubature准则积分.

取𝑥 = 𝑟𝑡(𝑡T𝑡 = 1, 𝑟 ∈ [0,∞)), 因此积分 (13)可

分离为 radial积分和 spherical积分[6],即

𝑅 =
w ∞
0
𝑆(𝑟)𝑟𝑛−1e−𝑟2d𝑟, (14)

𝑆(𝑟) =
w
𝑆𝑛

𝐹 (𝑟𝑡)d𝜌(𝑡), (15)
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其中𝑆𝑛为𝑛维单位球面, 𝜌 ∈ 𝑆𝑛.

radial积分可由拉格朗日积分转换为[6]

𝑅 ≈ 1

2
Π
(𝑛
2

)
𝑆
(√𝑛

2

)
, (16)

其中Π (𝑛) =
w ∞
0
𝑥𝑛−1e−𝑥d𝑥.

spherical积分可由基于 3阶精度单项式 cubature

规则[6]近似为

𝑆(𝑟) ≈
2𝑛∑
𝑖=1

𝑢𝑠𝐹 (⟨1⟩𝑖). (17)

其中: 𝑢𝑠 =
1

2𝑛

2
√
𝜋𝑛

Π (𝑛/2)
; ⟨1⟩𝑖表示集合 ⟨1⟩的第 𝑖列,对

于𝑛 = 2,有 ⟨1⟩ = (⟨1, 0⟩T, ⟨−1, 0⟩T, ⟨0,−1⟩T, ⟨0, 1⟩T).
结合式 (16)和 (17), 并整理得到 spherical-radial

cubature规则[6]

𝐼(𝐹 ) ≈
√
𝜋𝑛

2𝑛

2𝑛∑
𝑖=1

𝐹
(√𝑛

2
⟨1⟩𝑖

)
. (18)

对于标准高斯分布

𝐼𝑁 (𝐹 ) =
w
𝑅𝑛

𝐹 (𝑥)𝑁(𝑥; 0, 𝐼)d𝑥 =

1√
𝜋𝑛

w
𝑅𝑛

𝐹 (
√
2𝑥)e−𝑥T𝑥d𝑥, (19)

结合式 (13)和 (19)有[6]

𝐼𝑁 (𝐹 ) ≈ 1

2𝑛

2𝑛∑
𝑖=1

𝐹
(√2𝑛

2
⟨1⟩𝑖

)
=

2𝑛∑
𝑖=1

𝑢𝑖𝐹 (𝜂𝑖). (20)

其中: 𝑛为状态维数, 𝜂𝑖和𝑢𝑖取值如下:

𝜂𝑖 =

√
2𝑛

2
[1]𝑖, 𝑢𝑖 =

1

2𝑛
, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 2𝑛. (21)

由此可见, CKF选取 2𝑛个同等权值的 cubature

点计算高斯权重积分,计算出 cubature点 (𝜂𝑖, 𝑢𝑖)后可

以通过时间更新和量测更新得到CKF滤波算法. 其

算法步骤如下:

𝑋𝑖,𝑘−1∣𝑘−1 =
√
𝑃𝑘−1∣𝑘−1𝜂𝑖 + 𝑥̂𝑘−1∣𝑘−1, (22)

𝑋∗
𝑖,𝑘∣𝑘−1 = 𝐹 (𝑋𝑖,𝑘−1∣𝑘−1), (23)

𝑥̂𝑘∣𝑘−1 =

2𝑛∑
𝑖=1

𝑢𝑖𝑋
∗
𝑖,𝑘∣𝑘−1, (24)

𝑃𝑘∣𝑘−1 =

2𝑛∑
𝑖=1

𝑢𝑖𝑋
∗
𝑖,𝑘∣𝑘−1𝑋

∗𝑇
𝑖,𝑘∣𝑘−1−

𝑥̂𝑘∣𝑘−1𝑥̂
T
𝑘∣𝑘−1 +𝑄𝑘−1, (25)

𝑋𝑖,𝑘∣𝑘−1 =
√
𝑃𝑘∣𝑘−1𝜉𝑖 + 𝑥̂𝑘∣𝑘−1, (26)

𝑍𝑖,𝑘∣𝑘−1 = 𝐻(𝑋𝑖,𝑘∣𝑘−1), (27)

𝑧𝑘∣𝑘−1 =

2𝑛∑
𝑖=1

𝑢𝑖𝑍𝑖,𝑘∣𝑘−1, (28)

𝑃𝑧𝑧,𝑘∣𝑘−1 =

2𝑛∑
𝑖=1

𝑢𝑖𝑍𝑖,𝑘∣𝑘−1𝑍
T
𝑖,𝑘∣𝑘−1−

𝑧𝑘∣𝑘−1𝑧
T
𝑘∣𝑘−1 +𝑅𝑘, (29)

𝑃𝑥𝑧,𝑘∣𝑘−1 =

2𝑛∑
𝑖=1

𝑢𝑖𝑋𝑖,𝑘∣𝑘−1𝑍
T
𝑖,𝑘∣𝑘−1−

𝑥̂𝑘∣𝑘−1𝑧
T
𝑘∣𝑘−1, (30)

𝑊𝑘 = 𝑃𝑥𝑧,𝑘∣𝑘−1𝑃
−1
𝑧𝑧,𝑘∣𝑘−1, (31)

𝑥̂𝑘∣𝑘 = 𝑥̂𝑘∣𝑘−1 +𝑊𝑘(𝑧𝑘 − 𝑧𝑘∣𝑘−1), (32)

𝑃𝑘/𝑘 = 𝑃𝑘/𝑘−1 −𝑊𝑘𝑃𝑧𝑧,𝑘/𝑘−1𝑊
T
𝑘 . (33)

CKF根据 spherical-radial cubature准则, 无需对

模型线性化,直接通过非线性系统方程对 cubature点

进行传播即可,算法独立, 适用于任何形式的非线性

模型.

4 Cubature INS/GPS滤滤滤波波波
下面结合CKF算法与 INS/GPS组合模型, 给出

Cubature INS/GPS组合滤波过程.

4.1 构构构造造造仿仿仿真真真轨轨轨迹迹迹

设定载体起始位置 (𝜑0,𝜆0, ℎ0), 初始姿态 𝑞0(即

𝐶T
𝑏 (0)),起飞速度 𝑣0 ,飞行过程中的加速度 𝑣̇𝑘,角加速

度 𝜔̇𝑏
𝑡𝑏𝑘. 将各个 𝑘时刻的加速度和角速度以及 𝑘 − 1

刻的值代入式 (1)∼(4)并进行积分, 可以得到载体任

何时刻的位置、姿态和速度的理论值. 将上述理论

值叠加GPS测量误差, 从而得到模拟的GPS值𝜑𝐺𝑘,

𝜆𝐺𝑘,ℎ𝐺𝑘,𝑉𝐺𝑘. 同理将角加速度 𝜔̇𝑏
𝑡𝑏𝑘积分后得到的角

加速度𝜔𝑏
𝑡𝑏𝑘代入式 (3)得到理想的角速度𝜔𝑏

𝑖𝑏𝑘, 在其

基础上叠加陀螺误差得到陀螺仪测得的带有误差

的角速度 𝜔̂𝑏
𝑖𝑏𝑘, 将加速度 𝑣̇𝑘代入式 (1)得到理想的比

力 𝑓 𝑏𝑘 ,在其基础上叠加加速度计误差得到加速度计测

量的带有误差的比力 𝑓 𝑏𝑘 , 再将 𝜔̂𝑏
𝑖𝑏𝑘和 𝑓 𝑏𝑘代入式 (1)∼

(4), 从而得到 INS解算的位置、姿态和速度参数𝜑𝐼𝑘,

𝜆𝐼𝑘,ℎ𝐼𝑘,𝑞𝐼𝑘(即𝐶𝑡′
𝑏𝑘), 𝑣𝐼𝑘.

4.2 组组组合合合滤滤滤波波波

设定滤波初始协方差矩阵𝑃0,系统噪声阵𝑄0,量

测噪声阵𝑅0,初始状态值 𝑥̂0,由于状态变量维数𝑛 =

15,根据式 (21)计算 cubature点,得 𝜂 =
√
15[𝐼15×15 −

𝐼15×15], 𝑢 = 1/30. 假设 𝑘 = 0时刻表示初始时刻,

则 𝑘 = 1时刻时,根据式 (22)有

𝑋1/1 =
√
𝑃0

√
15[𝐼15×15−𝐼15×15] + 𝑥̂0. (34)

将𝑋1/1和 INS在飞行轨迹过程中对应时刻解算

得到的比力 𝑓 𝑏𝑘 , 角速度 𝜔̂𝑏
𝑖𝑏𝑘, 姿态矩阵𝐶𝑡′

𝑏𝑘等参数代

入式 (1)∼(3), (5)∼(8)和 (10)得到𝑋∗
1/0, 将𝑋∗

1/0的各

元素的 1/30求和得到 𝑥̂1/0,从而

𝑃1/0 =
1

30
𝑋∗

1/0𝑋
∗T
1/0 − 𝑥̂1∣0𝑥̂T1∣0 +𝑄0, (35)

𝑋1∣0 =
√
𝑃1∣0
√
15[𝐼15×15−𝐼15×15] + 𝑥̂1∣0, (36)

𝑍1∣0 = 𝑋1∣0. (37)
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将𝑍1∣0的各元素的 1/30求和得到 𝑧1/0,从而

𝑃𝑧𝑧,1∣0 =
1

30
𝑍1/0𝑍

T
1/0 − 𝑧1∣0𝑧T1∣0 +𝑅0, (38)

𝑃𝑥𝑧,1∣0 =
1

30
𝑋1∣0𝑍T

1∣0 − 𝑥̂1∣0𝑧T1∣0, (39)

𝑊1 = 𝑃𝑥𝑧,1∣0𝑃
−1
𝑧𝑧,1∣0, (40)

𝑥̂1∣1 = 𝑥̂1∣0 +𝑊1(𝑧1 − 𝑧1∣0), (41)

𝑃1/1 = 𝑃1/0 −𝑊1𝑃𝑧𝑧,1/0𝑊
T
1 , (42)

其中: 𝑧1 = [𝑣𝐼𝑘−𝑣𝐺𝑘;𝜑𝐼𝑘−𝜑𝐺𝑘;𝜆𝐼𝑘−𝜆𝐺𝑘;ℎ𝐼𝑘−ℎ𝐺𝑘].

得到 𝑘 = 1时刻的状态 𝑥̂1/1和协方差𝑃1/1后, 𝑘

= 2以及后续时刻只需重复上述过程便可得到各

个时刻的状态 𝑥̂𝑘/𝑘, 从而完成 cubature INS/GPS组

合滤波. 为了得到载体的姿态误差, 将估计得到的

状态变量𝜙代入𝐶𝑡′
𝑡 , 利用已知的载体理想姿态矩

阵𝐶T
𝑏 和𝐶𝑡′

𝑏 = 𝐶𝑡′
𝑡 𝐶

T
𝑏 得到𝐶𝑡′

𝑏 , 再从𝐶T
𝑏 和𝐶𝑡′

𝑏 中求

解出理想的姿态 𝜃, 𝛾, 𝜓和带有误差的姿态 𝜃, 𝛾, 𝜓,从

而得到姿态误差Δ𝜃 = 𝜃−𝜃, Δ𝛾 = 𝛾−𝛾, Δ𝜓 = 𝜓−𝜓.

5 仿仿仿真真真分分分析析析

初始位置 (纬度 34.2
∘
, 经度 108.9

∘
, 高度 380 m),

初始速度和姿态均为零. 飞行轨迹由加速、匀速、拐

弯、爬升等机动飞行组成: 飞行器先静止 100 s, 接着

以 0.2m/s2的加速度向北加速飞行 10 s,接着以 0.5
∘
/s

的角速度右翻滚 100 s; 然后以 0.9
∘
/s的角速度左

拐弯 100 s, 接着以 0.5
∘
/s的角速度左翻滚 100 s; 然

后以 0.9
∘
/s的角速度右拐弯 100 s, 接着继续匀速飞

行 100 s; 然后以 1
∘
/s的角速度向上爬升 10 s, 接着继

续飞行 100 s; 然后以 1
∘
/s的角速度向下爬升 10 s, 接

着继续飞行 100 s;然后以 0.2m/s2的加速度减速飞行

10 s;最后静止 60 s. 初始失准角为 (3
∘
, 3

∘
, 10

∘
),陀螺常

值漂移 1
∘
/h,随机漂移 0.1

∘
/h;加速度计零偏 1 000𝜇g,

随机误差为 100𝜇g. GPS水平位置误差为 10 m, 高度

误差为 10 m,速度误差为 0.1 m/s. 在相同条件下采用

EKF和CKF进行仿真 (并增加了UKF仿真结果), 仿

真时间 900 s, 其飞行轨迹如图 1所示. 仿真结果如

图 2∼图 6及表 1所示.

从图 2∼图 6及表 1可以看出, INS/GPS组合导航

中, 采用CKF滤波后的各参数误差小于EKF的估计

误差,位置、速度及姿态角估计精度得到了改善. 由于

组合导航模型已呈现非线性,采用线性化处理的EKF,

摒弃了高阶项,仅保留了一阶项,降低了其估计精度.

而无需对模型线性化的CKF,对状态变量的均值和方

差的估计能够达到真实值泰勒展开式的 3阶精度,因

此其估计精度比EKF高,能够降低导航参数误差. 仿

真过程中, UKF(𝜅=0)和CKF对各导航参数估计精度

相同 (图中CKF和UKF估计曲线是重合的), 其原因

在于这两种滤波方法所捕获的均值和方差估计值的

108.88
108.89

108.9
108.91

108.92
34.32

34.3
34.28

34.26
34.24

350

400

450

500

550

600

φ /( )°λ /( )°

h
/(

)
°

图 1 飞行轨迹

100 300 500 700 900

0.5

1.5

2.5

3.5

4.5

t /s

Δ
(

)
θ

/
°

EKF
CKF(UKF)

图 2 俯仰角RMSE

EKF
CKF(UKF)

100 300 500 700 900

0.5

1.5

2.5

3.5

t /s

Δ
(

)
γ

/
°

图 3 横滚角RMSE

100 300 500 700 900

0.5

1.5

2.5

3.5

t /s

Δ
(

)
ψ

/
°

EKF
CKF(UKF)

图 4 航向角RMSE

100 300 500 700 900
t /s

Δ
(m

/s
)

V
/

0

0.1

0.2

100 300 500 700 900

t /s

0

0.1

0.2

Δ
(m

/s
)

V
/

(a)   EKF

(b)   CKF(UKF)

图 5 位置RMSE



1036 控 制 与 决 策 第 27 卷

100 300 500 700 900
t /s

Δ
m

P
/

0

20

40

100 300 500 700 900

t /s

0

20

40

Δ
m

P
/

(a)   EKF

(b)   CKF(UKF)

图 6 速度RMSE

表 1 姿态、位置和速度RMSE
平均RMSE EKF CKF(UKF)

俯仰角/(∘) 2.376 2.312

横滚角/(∘) 1.684 1.619

航向角/(∘) 8.048 7.816

位置/m 10.75 10.22

速度/(m/s) 0.049 1 0.045 1

泰勒展开式是相同的. 不过CKF使用 2𝑛个采样点,而

UKF需 2𝑛 + 1个采样点, 因而CKF计算量要低一些.

此外, UKF需合理地调节各参数因子, 才能选择出

有效的 Sigma点, 而CKF只需通过式 (21)便能得到

Cubature点, 使得CKF算法设计更简单. 因此从精度

和算法实现复杂度上讲,相对于EKF和UKF,在组合

导航中CKF是一种更好的滤波方法.

6 结结结 论论论

本文将一种新的非线性滤波方法CKF应用于处

理 INS/GPS组合导航系统中的非线性问题,设置了相

关轨迹,并进行了仿真. 仿真结果显示,在 INS/GPS组

合中, CKF能够降低各导航参数估计误差, 提高组

合导航定位精度, 相对于EKF和CKF更适合于处理

INS/GPS组合导航中的状态估计问题. 因此, CKF在

INS/GPS中的应用为组合导航滤波提供了一种新的

滤波途径. 尽管惯性元器件陀螺和加速度计精度很

低,但通过对 INS/GPS进行组合CKF滤波后,系统导

航误差得到了降低,因此可以用价格低廉的低精度惯

性元器件构成的 INS与GPS组合取代价格昂贵的高

精度 INS系统,取得比较好的性价比.
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