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  摘 要:针对单一模型滤波器在未知或不确定的系统参数下适应性较差的问题,提出了一种新的基于多模型

自适应估计(multiplemodeladaptiveestimation,MMAE)的滤波方法。该方法利用改进的卡尔曼滤波代替传统的

卡尔曼滤波,比如扩展卡尔曼滤波(extendedKalmanfilter,EKF)和无迹卡尔曼滤波(unscentedKalmanfilter,

UKF)。EKF和UKF被用来作为多模型自适应估计的子滤波器,从而实现对非线性系统的状态估计。同时,还将

该方法应用于基于弹道导弹模型的组合导航中实现了系统仿真。仿真结果表明,与传统的EKF和 UKF算法比

较,改进的滤波方法可以解决传统模型滤波器适应性差的问题,并提高系统的导航精度。
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Abstract:Inthispaper,anewfilteringmethodbasedonmultiplemodeladaptiveestimation(MMAE)algorithm
isproposed,fortheproblemofpooradaptabilityofsinglemodelfilterswithunknownoruncertainparameters.In
thisproposedalgorithm,weuseimprovedKalmanfiltersratherthantraditionalKalmanfilters,suchasextended
Kalmanfilter(EKF),unscentedKalmanfilter(UKF).AndEKFandUKFareusedassubfiltersinMMAE
algorithmtorealizethestateestimationofnonlinearsystem.Meanwhile,thismethodisappliedtotheSINS/CNS
integratednavigationsystemunderthemotionofballisticmissile.Asthesimulationresultshows,theimproved
filteringmethodshavebetternavigationaccuracy,andcansolvetheproblemofpooradaptabilityofsinglemodel
filter,whencomparedwithtraditionalEKFandUKFalgorithms.

Keywords:multiple modeladaptiveestimation;Kalmanfilter;strap-downinertialnavigation;celestial
navigation;integratednavigation

0 引 言

随着信息技术的发展,导航的精度在导航领域

内的要求越来越高。然而仅仅通过一种导航技术来

获取高精度的弹道导弹的运动状态是很难的。捷联

惯 性 导 航 系 统 (strap-downinertialnavigation
system,SINS)是一种自主式的导航系统,相对精

度比较高,计算代价较低,但误差随时间积累,所以



它在较长时间内不能独立地工作。天文导航系统

(celestialnavigationsystem,CNS)利用天空中的

恒星作为导航信号源,具有隐蔽性好、自主性强、定
向、定位精度高,且不随工作时间的增长而降低精度

的优点,但是它易受气候条件的限制,通常不能单独

完成导航定位的[12]。功能在误差特性上二者存在

互补性,通过相互组合可以达到提高导航性能的目

的[3]。在国外,组合导航系统取得了较为显著的应

用效果。组合导航系统的优点很多,例如能有效地

利用各子系统的信息,相互取长补短,使得系统定位

精度大大提高;进一步提高了子系统的可靠性;扩大

了对气候、环境、海域等的适应能力等[4]。因此,

SINS/CNS组合导航系统被广泛地应用到弹道导弹

模型中。
滤波算法在组合导航系统中起到了非常重要的

作用,滤波算法通常会被用于估计非测量状态量和

滤波噪声测量值。在信息融合中,卡尔曼滤波是一

种最典型的滤波算法,来获得目标的位置、速度和姿

态信息[5]。在卡尔曼滤波的框架下,多种滤波方法

发展起来,比如扩展卡尔曼滤波和无迹卡尔曼滤波。
由于弹道导弹运动模型的非线性,传统的卡尔

曼滤波方法很难估计导航信息。然而对于非线性系

统,扩展卡尔曼滤波和无迹卡尔曼滤波是更为可行

的滤波方法。EKF的基本思想是将非线性系统方

程在当前状态估计值处展开成泰勒级数,然后按线

性方程进行处理。但在非线性较高的情况下,线性

化会导致滤波器具有较低的性能和散度。因此,对
于非线性较严重的系统,EKF可能会导致更大的测

量误差,而 UKF是一种更为合适的滤波方法。该

方法的优点是无须计算雅各比矩阵,无须对状态方

程和测量方程线性化,因此也就没有对高阶项的截

断误差,就可以获得更高的精度。与 EKF相比,

UKF最 大 的 特 点 是 采 用 无 迹 变 换 (unscented
transformation,UT),UT通过传播均值和协方差

来获得概率密度函数。因此,UKF可以有效地解决

系统的非线性问题[67]。
通常,我们假设扩展卡尔曼滤波和无迹卡尔曼

滤波的处理噪声和测量噪声均为零均值高斯白噪

声。这样就导致了经典的滤波器调谐的问题[8]。在

实际中一个滤波器的调谐是费力且耗时的。一种常

用的解决方法就是使用自适应滤波器。自适应滤波

器可 以 被 分 为 以 下 四 种 基 本 类 型:贝 叶 斯 估 计

(Bayesian)、最大似然估计(maximumlikelihood)、

协方差匹配(covariancematching)和相关系数法

(correlationapproach)。其中,贝叶斯和最大似然

方法更适用于多模型法。
多模型自适应估计是多模型自适应控制中的一

个重要方面,对于解决具有变结构和参数不确定性

的系统问题非常有效。多模型自适应估计最早是由

Magill在1965年提出的,它通过带有不同参数值的

滤波器估计的加权值得到对系统状态的估计,从而

达到对于未知的或不确定性的系统参数自适应的

目的[9]。
本文的主要贡献是提出了适用于非线性系统的

多模型自适应估计滤波算法。同时,把改进后的多

模型自适应滤波算法在弹道导弹模型下进行仿真。
对扩展卡尔曼滤波、无迹卡尔曼滤波、多模型自适应

扩展卡尔曼滤波和多模型自适应无迹卡尔曼滤波四

种滤波算法的仿真结果进行了对比。

1 多模型自适应估计滤波算法

1.1 多模型自适应估计

多模型自适应估计是由一个并行的卡尔曼滤波

器库和假设检验算法组成的。在滤波器库中,每一

个滤波器都具有特定的系统模型,其内在的卡尔曼

滤波器模型由独立的矢量参数来描述。每个卡尔曼

滤波器根据自身的模型和输入的矢量,形成对当前

的系统状态的估计。然后,利用得到的估计值形成

对量测量的预测值,再将该预测值与实际的量测量

相减得到残差。假设检验算法将各个滤波器形成的

残差来指示各个滤波器的模型与系统实际的模型相

近程度。残差越小,说明滤波器的模型与系统实际

模型越匹配。在量测值和实际矢量参数的条件下,
假设检验算法利用该残差值来计算各卡尔曼滤波器

模型的条件概率。得到的条件概率被用来衡量各个

卡尔曼滤波器的状态估计值的正确性。对各个状态

估计值取概率加权平均值,从而形成对实际系统的

混合状态估计[1011]。多模型自适应估计具体处理

流程如图1所示。
多模型自适应估计是一个使用一组基于一些未

知参数的滤波器的递归估计器。未知参数为处理噪

声协方差,用向量P 表示,其中假设其为常数。我

们不需要先给出状态值和输出处理值的固定估计

值,即使时变状态和输出的矩阵是可被利用的。一

组有一些已知P 的概率分布函数产生的分布值,表
示为p(P),其中 P(l);l=1,2,…,{ }M 。估计过程的
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图1 多模型自适应估计处理流程图

Fig.1 Multiplemodeladaptiveestimationprocessflowchart
 

目的就是确定P(l)中第l个元素的条件概率,从而给

出当前时刻的估计值췍yk。贝叶斯法则应用如下

所示:

p(P(l)|췍Yk)= p(췍Yk|P(l))p(P(l))

∑
M

j=1
p췍Yk|P(j( )

) p(P(j))
(1)

式中:췍Yk 表示序列 췍y0,췍y1,…,췍y{ }k 。先验概率密度

可由式(1)计算得到。

p(P(l)|췍Yk)=p(췍yk,P(l)|췍Yk-1)
p췍yk||췍Yk-( )1

=

p췍yk|̂X-(l)( )k p P(l)|췍Yk-( )1

∑
M

j=1
p췍Yk|̂X-(j)( )k p P(j)|췍Yk-( )1

(2)

其 中:p 췍yk,P(l)|췍Yk( )-1 是 在 Kalman 递 归 中 由

p(췍yk|̂X-(l)
k )给出的。注意式(2)中的分母只是一个

正则化因子目的是为了确保pP(l)|췍Y( )k 是一个概率

分布函数。因此下面的递归公式就可以由一组定义

了的权重来表示

ω(l)
k =ω(l)

k-1p(췍yk|̂X-(l)
k )

ω(l)
k ← ω(l)

k

∑
M

j=1
ω(j)

k

(3)

其中:췍ω(l)
k ≡pP(l)|췍y( )k 。t0 时刻的权重值初始化为

췍ω(l)
k =1\M,l=1,2,…,M。因此条件均值估计是各

个并行滤波器估计值的权重和

x̂-
k =∑

n

i=1
ω(j)

k x̂-(j)
k (4)

  同时,状态估计的误差协方差即可通过下式计

算得到

P-
k =∑

M

j=1
ω(j)

k (̂x-(j)
k -x̂-

k)(̂x-(j)
k -̂x-

k)T (5)

  在tk 时刻对P 的特定估计表示为P̂k,其协方差

矩阵表示为Pk,它们的表达式分别为

P̂k=∑
M

j=1
ω(j)

k p(j) (6)

Pk=∑
M

j=1
ω(j)

k (p(j)-P̂k)(p(j)-P̂k)T (7)

1.2 似然方程

然后,建立测量余量的似然方程。首先,余量的

定义为

εi≡

ek

ek-1

︙

ek-

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

i

(8)

  与εi 相关的似然方程为

Li= 1
det(2πCi[ ])1/2exp-12ε

T
iC-1

iεæ

è
ç

ö

ø
÷i (9)

其中Ci≡E{εiεT
i}表达式为

Ci=

Ck,0 Ck,1 Ck,2 … Ck,i

CT
k,1 Ck-1,0 Ck-1,2 … Ck-1,i-1

CT
k,2 CT

k-1,2 Ck-2,0 … Ck-2,i-2

︙ ︙ ︙ ⋱ ︙

CT
k,i CT

k-1,i-1 CT
k-2,i-2 … Ck-i,

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

0

(10)
当i=0时,似然方程即可简化为

L0= 1
det2π(HkP-

kHT
k +Rk[ ]{ }) 1/2×

exp -12e
T
k(HkP-

kHT
k +Rk)-1eé

ë
êê

ù

û
úúk (11)

1.3 自适应法则

在标准多模型自适应估计算法中,只有当前时

刻的测量信息用于更新法则中。因此更新法则

如下:

ω(l)
k =ω(l)

k-1Ll
0

ω(l)
k ← ω(l)

k

∑
M

j=1
ω(j)

k

(12)

因为p췍yk|̂X-(l)( )k =L(l)
0 ,其定义为

L(l)
0 = 1

det2π(HkP-(l)
k HT

k +Rk[ ]{ }) 1/2×

exp -12e
(l)T
k (HkP-(l)

k HT
k +Rk)-1e(l)é

ë
êê

ù

û
úúk (13)

其中:e(l)k ≡췍yk-Hk̂X-(l)
k 。

2 多模型自适应估计算法的应用

2.1 弹道导弹运动模型

弹道导弹的运动可以分为三个阶段,助推段的
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垂直上升部分、助推段的转弯部分还有最后的熄火

部分[12]。我们假设地球是一个固定的球体,导弹是

一个质点,就能够得到如下的非线性系统

v̇=
(P-Xd)

m -gsinθ

ẋ=vcosθ
ẏ=vsin

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï θ

(14)

当g=g0 Rmæ

è
ç

ö

ø
÷

r
2
,r= x2+(Rm+y)2,H=r-Rm

θ=

θ0, t≤t1
(θ0-θk)(t2-t)2
(t2-t1)2+θk

,t1 ≤t≤t2

θk, t2 ≤t≤t

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

k

(15)

式中:p 为推力;Xd 为空气阻力;θ为发射点重力坐

标系下的俯仰角;θ0 为发射时的俯仰角;θk 为第二

阶段末尾的俯仰角;g为重力加速度。
为了避免地球转动所导致的坐标变化,需要在

发射点处将重力坐标系转变为惯性坐标系。通过一

级速度积分,可以得到在发射点处惯性坐标系的位

置。在发射点处,导弹的绝对加速度是惯性坐标系

中速度的导数。加速度计的误差被建模为一级马尔

科夫的过程。基于式(16)、式(17)中的绝对加速度

与视加速度αib,最终可通过将α转变到导弹坐标系

中并将一级马尔科夫过程加入,从而得到加速度计

的输出。同时,也能通过在导弹坐标系的姿态角速

率中加入高斯噪声,来得到陀螺仪在相同时刻的

输出。

v̇=α+g (16)
加速度计的输出为

αib =Cb
ib(αib)=Cb

ib(̇v-g) (17)

  通过一级速度积分算法,可以得到陀螺仪的姿

态角速率φ̇,̇ψ,̇γ,且角速度为

ωib =
-sinψ 0 1

sinγcosψ cosγ 0
cosγsinψ -sinγ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú0

φ̇
ψ̇
̇

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úúγ

(18)

式中:φ,ψ,γ分别为俯仰角、航向角和横滚角。
天文导航系统通常利用星敏感器来寻找星空,

然后提取出恒星的图像位置来识别图像,并最终从

姿态矩阵中得到姿态信息[13]。在天文导航系统中,
星敏感器的输出是惯性坐标系统中姿态角的观测

值。且M 为弹体坐标系与惯性坐标系之间的姿态

转换矩阵

M=
0 cosφ -cosψcosφ
0 -sinφ cosψcosφ
1 0 sin

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úúψ

(19)

  如果假定系统具有附加噪声,那么为了产生离

散时间动态系统中的状态空间,公式则变为如下的

表达形式

xk=f(xk-1)+ωk (20)

yk=h(xk)+vk (21)
式中:xk 为系统状态矢量;yk 为观测状态矢量;ωk

和vk 分别为处理噪声矩阵和测量噪声矩阵。

2.2 SINS/CNS组合导航系统

高可靠、高精度的定位信息对于众多系统来说

都是必需的。组合导航系统能有效地利用各子系统

的信息,相互取长补短,使得系统定位精度大大提

高;进一步提高子系统的可靠性;提高了导航自动化

程度。因此,采用捷联惯性导航与天文导航组合,组
成以惯性导航为主体的导航系统,用天文导航系统

的信息来修正惯性导航系统中的位置、速度和姿态

等导航信息[14]。在组合导航系统中,利用星光信息

做观测量,采用多模型自适应滤波技术,得到物理平

台的漂移角、陀螺仪和加速度计的误差以及其它的

导航参数的误差。
天文导航系统利用星敏感器测量星光信息来确

定载体的姿态。SINS/CNS系统的组合安装方式是

捷联方案,即将星敏感器与机体固连[15]。采用捷联

方案的优点是结构简单、成本低、使用灵活,缺点是

星敏感器工作在动态的环境中,需较大的视场角。
根据导弹飞行比较平稳的特点,采用捷联方案,以降

低成本[16]。导航系统的工作流程如图2所示,其中

Δ̂X 为惯性导航系统误差的估计值。
组合导航系统比简单的惯导系统的精度高是因

为在惯性空间里恒星的方位基本上保持不变的。尽

管星敏感器的像差、地球极轴的进动和章动以及视

差等因素使恒星方向有微小的变化,但是他们所造

成的姿态误差小于1°。因此这个星敏感器就相当

于没有漂移的陀螺,所以可以用天文量测信息惯性

器件误差。
在捷联惯性与天文导航组合的方式中,星敏

感器进行搜索星空、捕获星体、然后进行星图识

别,提取恒星的成像位置,通过图像识别后,从星

敏感器姿态矩阵中计算得到姿态大小[17]。姿态角

可表示为

(ψ,φ,γ)=F(x,y,α,β,f) (22)
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图2 SINS/CNS组合导航系统工作流程

Fig.2 SINS/CNSintegratednavigationworkflowchart
 

式中:(ψ,φ,γ)分别为航向角、俯仰角和横滚角;(x,

y)为恒星在星敏感器中成像的位置;(α,β)分别为恒

星的赤经、赤纬;f为星敏感器的焦距。而惯性导航

系统通过惯性导航解算会给出载体的三轴姿态信息

(航向角ψ、俯仰角φ和横滚角γ),因此将两者相减

就可以得到载体的三轴姿态误差角。

3 仿真校验

在这章中,将给出基于弹道导弹模型的SINS/

CNS组合导航的多模型自适应估计算法的仿真过

程与验证结果。

3.1 仿真条件

为了验证所改进的多模型自适应估计算法的滤

波效果,进行了系统仿真。通常假设一组处理噪声

协方差随时间变化的参数值,但是在实际情况下,不
可能在设计子滤波器时事先已知系统的时变处理噪

声协方差参数。因此考虑到参数的未知性,在设计

各子滤波器的模型集时,通过比较多种产生均匀观

察随机分布的函数,选用伪随机序列对每个子滤波

器的模型参数进行配置。然后通过仿真观察其对系

统状态的滤波效果,并与其它滤波算法的滤波效果

进行了比较。
在仿真过程中,滤波算法分别用到了扩展卡尔

曼滤波、无迹卡尔曼滤波、基于扩展卡尔曼滤波的多

模型自适应估计、基于无迹卡尔曼滤波的多模型自

适应估计。仿真的初始参数如表1所示。

表1 初始参数

Table1 InitialParameters
初始位置(经度,纬度) (116.34°,39.98°)

总飞行时间/s 1000
总取样点 100000

重力常力g0 9.7803267714
陀螺常值漂移 1(°)/h
陀螺随机漂移 0.5(°)/h

加速度计常值偏置 10-4g0
加速度计随机偏置 50e-6×g0

初始未校准角度(俯仰,航向,横滚) (10°,6°,10°)

  其中需注意的是在扩展卡尔曼滤波和无迹卡尔

曼滤波的仿真中,处理噪声协方差矩阵中的wgt和

wga 参数所用的值均为wgt0 和 wga0,即分别为

2.4241e-06和4.8902e-04。9×9的处理噪声协

方差矩阵参数化为wgt和wga,如式(23)所示:

Qk=

wgt2
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(23)

  由于在实际的时变系统中,处理噪声协方差参

数未知,且其分布有很多可能值,因此需要选择一种

好 的 方 法 来 产 生 一 个 随 机 分 布。在 这 里 选

Hammersley[18]伪随机序列,分别对两种产生随机

数的方法得到的效果进行了比较。其中第一种方法

伪随机数产生方法中的线性同余法,第二种方法则

为拟随机数产生方法中的Hammersley点集。在仿

真过程中,在[0,1]中随机产生了250个点,如图

3所示。

图3 均匀分布和 Hammersley拟随机序列对比图

Fig.3 Uniform distributionand Hammersleyquasi-random
sequencecomparison

 

从图3中可以清楚地看到,与均匀分布相比,

Hammersley伪随机序列能够提供更均匀的分布。
为了突显该算法在实际的时变系统中滤波效果

的优势,为每一个子滤波器设置参数和时,就采用
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Hammersley点集来为每个子滤波器分布参数。在

仿真过程中,多模型自适应扩展卡尔曼滤波和多模

型自适应无迹卡尔曼滤波中分别选用10个子滤波

器,且其和参数的值由Hammersley点集产生。
对于系统的参数设置,此时假设了一组处理噪

声协方差随时间变化的参数数据,即弹道导弹的总

飞行时间为1000s。前500s,处理噪声协方差的两

个参数和分别为0.5倍的和0.5倍的;后500s,处
理噪声协方差的两个参数和分别为2倍的和2
倍的。

3.2 仿真结果

上述四种滤波方法的仿真结果如图4、图5、图

6所示。

图4 航向角误差

Fig.4 Theerrorofcourseangle
 

图5 俯仰角误差

Fig.5 Theerrorofpitchangle

根据上面的仿真结果图不难看出,不论是在非

自适应滤波方法还是自适应滤波方法中,无迹卡尔

曼滤波的误差较扩展卡尔曼滤波更小,即滤波效果

更好;与自适应滤波方法相比,不论子滤波器用的扩

展卡尔曼滤波还是无迹卡尔曼滤波,由于是单一参

数值,无法适应时变系统,因此不难看出多模型自适

图6 横滚角误差

Fig.6 Theerrorofrollangle
 

应估计的滤波效果明显优于非自适应估计。
为了更清楚地看出这几种方法的优劣性,在

表2中给出了这四种滤波算法估计姿态误差的均方

根。因此,在上述四种方法中,能够得到最优估计的

即为子滤波器应用无迹卡尔曼滤波的多模型自适应

估计方法,如表2所示。

表2 不同滤波算法的滤波效果

Table2 Thefilteringeffectofdifferentfilteringalgorithms

RMS估计误差

滤波算法 航向角/rad 俯仰角/rad 横滚角/rad

EKF 0.00068013 0.00082337 0.00082276

UKF 0.00067563 0.00081998 0.00081969

MMAE_EKF 0.00067462 0.00081934 0.00081977

MMAE_UKF 0.0006742 0.00081894 0.00081898

4 结 论

本文提出了新的多模型自适应滤波方法,并将

改进后的滤波算法在弹道导弹运动模型下应用于

SINS/CNS组合导航系统中。为了清楚指出改进后

滤波算法的导航性能,我们实现了仿真并对四种滤

波方法做了比较。通过对航向角、横滚角和俯仰角

的误差分析可以得出,多模型自适应扩展卡尔曼滤

波和多模型自适应无迹卡尔曼滤波有更好的滤波效

果。此外,当系统是时变的或系统参数是未知的情

况下,改进的多模型自适应算法是最适合的算法。
总的来说,改进的滤波方法能满足弹道导弹的需求,
多模型自适应无迹卡尔曼滤波获得最好的滤波效

果,整体上可提高组合导航系统的导航精度。
进一步的研究可将如今研究较热的扩展粒子滤

波和无迹粒子滤波放入子滤波器中进行仿真,并比

较滤波效果。
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