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基于多假设解分离算法的犅犇犛／犛犐犖犛
紧组合完好性监视

王海东１，孙淑光２，匡　杉２
（１．大连国际机场，辽宁 大连　１１６０３３；２．中国民航大学 电子信息与自动化学院，天津　３００３００）

摘要：完好性是民航基于性能的导航 （ＰＢＮ）运行的关键性能要求，是导航安全性的重要支撑；北斗导航系统 （ＢＤＳ）／惯

性导航系统 （ＳＩＮＳ）紧组合导航系统将ＳＩＮＳ信息加入到完好性监视中，增加了冗余信息，通过多假设解分离算法进行故障卫星

的检测与隔离，满足民航特定飞行阶段高完好性要求；利用ＢＤＳ接收机接收到的ＢＤＳ卫星数据，通过设置飞行轨迹，模拟卫星

故障，对ＢＤＳ／ＳＩＮＳ组合导航系统的完好性算法进行测试验证；实验结果表明，基于多假设解分离方法的ＢＤＳ／ＳＩＮＳ紧组合导航

系统可以较好地实现故障卫星的检测与隔离，保护限计算符合预期。

关键词：ＢＤＳ／ＩＮＳ紧耦合；完好性监视；多假设解分离 （ＭＨＳＳ）；卡尔曼滤波

犐狀狋犲犵狉犻狋狔犕狅狀犻狋狅狉犻狀犵狅犳犜犻犵犺狋犾狔犐狀狋犲犵狉犪狋犲犱犅犇犛／犛犐犖犛犖犪狏犻犵犪狋犻狅狀犛狔狊狋犲犿

犅犪狊犲犱狅狀犕狌犾狋犻狆犾犲犎狔狆狅狋犺犲狊犻狊犛狅犾狌狋犻狅狀犛犲狆犪狉犪狋犻狅狀（犕犎犛犛）

ＷａｎｇＨａｉｄｏｎｇ
１，ＳｕｎＳｈｕｇｕａｎｇ

２，ＫｕａｎｇＳｈａｎ
２

（１．ＤａｌｉａｎＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＡｉｒｐｏｒｔＣｏ．，Ｌｔｄ．，Ｄａｌｉａｎ　１１６０３３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＣＡＵＣ，Ｔｉａｎｊｉｎ　３００３００，Ｃｈｉｎａ）

犃犫狊狋狉犪犮狋：ＩｎｔｅｇｒｉｔｙｉｓｔｈｅｋｅｙｎａｖｉｇａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆｃｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅＢａｓｅｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎ（ＰＢＮ）ｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ａｎｄａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙ．ＳＩＮＳｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓａｄｄｅｄｔｏｔｉｇｈｔｌｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄＢｅｉＤｏｕＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ

（ＢＤＳ）／ＳｔｒａｐｄｏｗｎＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ （ＳＩＮＳ）ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎ，ｉｎｃｒｅａｓｅｓｒｅｄｕｎｄａｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｏｕｔａｇｅ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｅｘｃｌｕｓｉｏｎｍｏｒｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅ．Ｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉ－ｈｙｐｏｔｈｅｓｉｓｓｅｐａｒａｔｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｔｉｇｈｔｃｏｕｐｌｅｄＢＤＳ／ＳＩＮＳ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｗｏｕｌｄｐｒｏｖｉｄｅｍｏｒｅｒｅｌｉａｂｌｅｉｎｔｅｇｒｉｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｈｉｃｈｈｅｌｐｓｔｏｍｅｅｔｔｈｅｈｉｇｈｉｎｔｅｇｒｉｔｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｉｎｓｐｅｃｉｆｉｃ

ｆｌｉｇｈｔｐｈａｓｅｓ．ＷｅｕｓｅｄＢＤＳｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ’ｄａｔａｒｅｃｅｉｖｅｄｂｙＢＤＳｒｅｃｅｉｖｅｒｔｏｔｅｓｔａｎｄｖｅｒｉｆｙｔｈｅｉｎｔｅｇｒｉｔｙａｌｇｏｒｉｔｈｍｂｙｓｅｔｔｉｎｇｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃ

ｔｏｒｙａｎｄａｄｄｉｎｇｅｒｒｏｒｓｔｏｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．ＴｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＢＤＳ／ＳＩＮＳｔｉｇｈｔｌｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉ－ｈｙｐｏｔｈｅｓｉｓｓｅｐａｒａｔｅｓｏｌｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃａｎｄｅｔｅｃｔａｎｄｅｘｃｌｕｄｅｏｕｔａｇｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌｉｍｉｔｉｓｉｎｌｉｎｅｗｉｔｈｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｓ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｔｉｇｈｔｌｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄＢＤＳ／ＳＩＮＳ；ｉｎｔｅｇｒｉｔｙｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ；ＭＨＳＳ；Ｋａｌｍａｎ－ｆｉｌｔｅｒ

０　引言

民航ＰＢＮ运行要求卫星导航接收机必须具备接收机自

主完好性监测 （ｒｅｃｅｉｖｅｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｉｎｔｅｇｒｉｔｙｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ，

ＲＡＩＭ）功能。ＲＡＩＭ算法利用冗余卫星信息进行完好性监

视，在存在一颗卫星故障的情况下，要求接收机接收到的

卫星 （高度角５°以上）数量至少５颗及以上才能进行故障

卫星的检测，而要进行故障卫星的隔离则至少需要不少于６

颗可见星。当飞机在更高精度要求的环境下运行时 （如精

密进近阶段等），为确保导航精度，部分测距误差较大的卫

星也可能被认为是故障卫星而进行隔离，这就会出现多故

障卫星同时并存的情况，这种情况下，要进行故障的检测

与隔离，必然需要更多的可见星信息。ＳＩＮＳ作为飞机的重

要导航系统，与卫星导航系统进行紧组合导航计算，ＢＤＳ

已经在２０１８年１２月２６日完成了基础性全球卫星的布网，

在９５％时间运行情况下，水平准确率达到１０ｍ，因此

ＢＤＳ／ＳＩＮＳ的组合，不仅可以增加系统的冗余信息，而且由

于利用ＳＩＮＳ高度和地球半径信息，将地球作为紧组合算法

中的一颗伪卫星，可以有效改善组合导航的几何精度因子

（ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｄｉｌｕｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｉｏｎ，ＧＤＯＰ），提高定位精度。

ＢＤＳ／ＳＩＮＳ组合导航可以实现二者的优势互补，更好地

满足导航精度和带宽等方面的要求。ＢＤＳ观测量对ＳＩＮＳ的

误差漂移有一定抑制作用，而ＳＩＮＳ可以改善ＢＤＳ导航的

连续性和完好性。民航飞机上通常有三套ＳＩＮＳ，可以利用

三个ＳＩＮＳ信息对ＳＩＮＳ进行组合前的设备故障预检测，如

果有设备故障，则首先将故障设备隔离，然后利用正常设

备的位置信息进行组合导航的计算，如果设备没有故障，

则可以利用三套ＳＩＮＳ设备输出的加权平均值进行组合导航

的计算，确保组合导航的精度。考虑到对机载三套ＳＩＮＳ的

适航要求，在 ＢＤＳ／ＳＩＮＳ紧组合导航计算中，可以忽略
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ＳＩＮＳ故障的情况，而仅进行故障卫星的检测与隔离。

１　犅犇犛／犛犐犖犛紧组合方式

误差的存在会降低系统的导航精度，从而影响到导航

的完好性。ＢＤＳ接收机的误差主要有随机误差、非随机误

差和外来误差三类。各种误差来源和性质明显不同，其中

随机误差主要和传输以及接收机自身性能有关；非随机误

差主要有传输延迟、多径误差、钟漂等，此类误差会影响

伪距测量精度。可基于误差模型来修正前两种延迟。而钟

漂误差则可通过定位解算来确定；外来误差主要和系统异

常有关［２］。

ＳＩＮＳ的误差主要包括惯性测量单元 （ｉｎｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅ

ｍｅｎｔｕｎｉｔ，ＩＭＵ）传感器误差、初始对准误差、计算误差

以及各种干扰引起的误差等［３］。传感器误差主要包括陀螺

和加速度计的常值误差、漂移和标度因数等导致的误差。

具体分析可知，其中初始对准误差主要包括初始对准的位

置、速度和姿态误差，组合导航中，主要受 ＫＡＬＭＡＮ滤

波器的影响。计算误差主要包括ＳＩＮＳ计算的量化误差、累

积误差以及参数设置误差。干扰误差主要是飞机受到冲击

或震动时的误差。

１１　犅犇犛／犛犐犖犛组合导航系统误差分类

虽然ＢＤＳ／ＳＩＮＳ组合导航系统的误差种类众多，但根

据其特性，基本上可以分为６类
［３５］：

１．１．１　阶跃误差

犳（狋）＝犃狌（狋－狋０） （１）

　　其中：犃为误差幅值；狌 （狋）为单位阶跃函数；狋０ 为起

始时间。这种误差较大时，易用 “快照”式的完好性监视

算法检测到［２４］。部分导航偏差可以认为是长时间的阶跃误

差，通常在导航解算中考虑消除。

１．１．２　斜坡误差

斜坡误差为一类随时间逐渐变化的误差，其误差模型为：

犳（狋）＝犚（狋－狋０）狌（狋－狋０） （２）

　　其中：犚为误差斜率；狌 （狋）为单位阶跃函数；狋０ 为误

差初始时间。由于误差是逐渐变化的，斜率较小时 （即慢

变误差）较难检测。若采用 “快照”式ＲＡＩＭ 算法，只有

当误差累积到一定程度时，才可能检测出［４］，设备老化可

能产生此类故障。

１．１．３　随机噪声

随机噪声误差较多，从电离层闪烁和对流层变化到

ＳＩＮＳ解算的各个过程都存在
［２４］。其误差模型为：

犳（狋）＝犃犽狌（狋－狋０），

犃犽＝
犖（０，∑犽），犽＜狋０

犖（η（犽，狋０），∑犽），犽≥狋
烅
烄

烆 ０

（３）

　　其中：犖 （犿，犞）为高斯正态分布，犿为均值，犞为协方

差；η为误差均值；狌 （狋）为单位阶跃函数；狋０为起始时间。

１．１．４　随机游走

随机游走误差主要存在于ＳＩＮＳ传感器，各种类型的陀

螺和加速度计中，其误差模型为：

犳（狋）＝
犪（狋）

ｄ槡狋
狌（狋－狋０） （４）

　　其中：犪 （狋）为高斯分布随机变量；狌 （狋）为单位阶跃

函数；狋０为起始时间。

１．１．５　振荡误差

振荡误差为ＳＩＮＳ的误差类型，主要和ＳＩＮＳ的惯导解

算与误差校正存在相关性［２４］。可通过如下模型描述此误差：

犳（狋）＝犃ｓｉｎ（狋－θ）狌（狋－狋０） （５）

　　其中：犃为故障幅值；θ为相位；狌 （狋）与狋０含义同上
［２４，２８］。

１２　运用卡尔曼滤波的犅犇犛／犛犐犖犛紧组合

ＢＤＳ／ＳＩＮＳ紧组合方式下，相应的输入信息为ＢＤＳ伪

距域观测量，并综合相应的ＳＩＮＳ输出信息，而实现组合导

航的目的［６］，如图１所示。

图１　紧组合方式

ＢＤＳ／ＩＮＳ紧组合将ＢＤＳ接收机导航计算和ＢＤＳ／ＳＩＮＳ

组合导航算法合二为一，输入参数包括伪距、伪距率，组

合系统解算时应用到卡尔曼滤波器。使用扩展卡尔曼滤波

器，将ＢＤＳ接收机观测得的伪距、伪距率与飞机位置、速

度之间的关系方程线性化［２］。

１．２．１　系统状态方程

紧组合方式中，卡尔曼滤波器的系统状态方程包括

ＳＩＮＳ和ＢＤＳ的误差方程。

在地球坐标系下建立ＳＩＮＳ的误差状态方程。状态向量

包含位置误差、速度误差、姿态角误差以及加速度计和陀

螺的误差，陀螺和加速度计误差只考虑常值漂移误差。

犡（狋）＝ ［δ狉狓，δ狉狔，δ狉狕，δ狏狓，δ狏狔，δ狏狕，δφ狓，δφ狔，

δφ狕，犫犵狓，犫犵狔，犫犵狕，犫犪狓，犫犪狔，犫犪狕］
犜

　　其中：下标狓、狔、狕代表在地球坐标系的三个轴向；

δ狉狓，δ狉狔，δ狉狕 为位置误差；δ狏狓，δ狏狔，δ狏狕 为速度误差；

δφ狓，δφ狔，δφ狕为姿态角、航向角误差；犫犵狓，犫犵狔，犫犵狕为陀螺

常值漂移；犫犪狓，犫犪狔，犫犪狕为加速度计常值漂移；狑犵狓，狑犵狔，

狑犵狕为载体坐标系下陀螺的噪声；狑犪狓，狑犪狔，狑犪狕为载体坐标

系下加速度计的噪声［６８］。

犡犐（狋）＝犉犐（狋）犡犐（狋）＋犌犐（狋）犠犐（狋） （６）
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　　由ＳＩＮＳ的解算方程可得系统的状态转移矩阵为：

犉犐（狋）＝

０３ 犐３ ０３ ０３ ０３

犉２１ －２Ω
犲
犻犲 犉２３ ０３ 犆狀犫

０３ ０３ －Ω
犲
犻犲 犆

狀
犫 ０

３

０３ ０３ ０３ ０３ ０３

０３ ０３ ０３ ０３ ０

熿

燀

燄

燅３

　　其中不为零的各项为：犉２１＝－
２γ

犲
犻犫

狉犲犲犛

狉犲犜犲犫

狘狉
犲
犲犫狘
，γ
犲
犻犫 为重力加速

度分解到地心地固坐标系统 （ｅａｒｔｈ－ｃｅｎｔｅｒｅｄ，ｅａｒｔｈ－ｆｉｘｅｄ，

ＥＣＥＦ）的向量，狉犲犲犛 为纬度Ｌ处的参考椭球体的地心半径。

犌犅（狋）＝犐６×６，犉２３＝

０ 犳
犲
犻犫，狕 －犳

犲
犻犫，狔

－犳
犲
犻犫，狕 ０ 犳

犲
犻犫，狓

犳
犲
犻犫，狔 －犳

犲
犻犫，狓

熿

燀

燄

燅０

犠犅（狋）＝ ［狑犵狓　狑犵狔　狑犵狕　狑犪狓　狑犪狔　狑犪狓］
犜

　　ＢＤＳ接收机设置的状态向量为和接收机时钟对应的误

差，主要包括等效距离变化率误差和等效距离误差 （分别

表示为δ狋狉狌，δ狋狌），在分析时前者可看作为一阶马尔科夫过

程。可通过如下方程描述这两个误差：

δ狋狌 ＝δ狋狌＋狑狋狌

δ狋狉狌 ＝－β狋狉狌δ狋狉狌＋狑｛
狋狉狌

（７）

　　其中：β狋狉狌为相关时间，狑狋狌，狑狋狉狌为白噪声
［９１０］。

因此，ＢＤＳ接收机误差的状态方程为：

犡犅（狋）＝犉犅（狋）犡犅（狋）＋犌犅（狋）犠犅（狋） （８）

式中，

犡犅（狋）＝
δ狋狌

δ狋［ ］
狉狌

犉犅（狋）＝
０　０

１　［ ］０
犠犅（狋）＝

狑狋狌

狑［ ］
狋狉狌

犌犅（狋）＝
１　０

０　［ ］１
式 （６）、（８）合并即可得ＢＤＳ／ＩＮＳ紧组合卡尔曼滤波的系

统状态方程：

犡犐（狋）

犡犅（狋［ ］）＝
犉犐（狋） ０

０ 犉犅（狋［ ］）
犡犐（狋）

犡犅（狋［ ］）＋
犌犐（狋） ０

０ 犌犅（狋［ ）

犠犐（狋）

犠犅（狋［ ］） （９）

　　即：

犡（狋）＝犉（狋）犡（狋）＋犌（狋）犠（狋） （１０）

犡（狋）＝ ［δ狉狓，δ狉狔，δ狉狕，δ狏狓，δ狏狔，δ狏狕，δφ狓，δφ狔，δφ狕，犫犵狓，

犫犵狔，犫犵狕，犫犪狓，犫犪狔，犫犪狕，δ狋狌，δ狋狉狌］
犜

１．２．２　系统量测方程

为方便分析，而假设ＳＩＮＳ输出信息中，第犻颗卫星以

及飞机的位置在ＥＣＥＦ下表示为和 （狓狊犻，狔狊犻，狕狊犻）和 （狓犐，

狔犐，狕犐），这样可通过如下公式确定出惯导解算位置和此卫

星的间距：

ρ犐犻 ＝ （狓犐－狓狊犻）
２
＋（狔犐－狔狊犻）

２
＋（狕犐－狕狊犻）槡

２ （１１）

　　将上式在 （狓，狔，狕）处泰勒展开，舍弃高阶项，得：

ρ犐犻 ＝ （狓－狓狊犻）
２
＋（狔－狔狊犻）

２
＋（狕－狕狊犻）槡

２
＋

ρ犐犻

狓犐犻
狓＋

ρ犐犻

狔犐犻
δ狔＋

ρ犐犻

狕犐犻
δ狕 （１２）

式中，

ρ犐犻

狓犐犻
＝

狓－狓狊犻

（狓－狓狊犻）
２
＋（狔－狔狊犻）

２
＋（狕－狕狊犻）槡

２
＝

狓－狓狊犻
狉犻

＝犲犻１

ρ犐犻

狔犐犻
＝
狔－狔狊犻
狉犻

＝犲犻２

ρ犐犻

狕犐犻
＝
狕－狕狊犐
狉犻

＝犲犻３

　　第犻颗卫星与用户的惯导位置之间的距离为：

ρ犐犻 ＝狉犻＋犲犻１δ狓＋犲犻２δ狔＋犲犻３δ狕 （１３）

　　ＢＤＳ接收机观测得的接收机到第犻颗卫星的伪距为ρ犅犻

＝狉犻－δ狋狌－υρ。其中，δ狋狌为等效距离误差，狏ρ为量测噪声，其

主要和伪距残差有关，常见的如多径误差等［２］。

可通过如下表达式描述距离差量测方程：

犣ρ＝

ρ犐１－ρ犅１

ρ犐２－ρ犅２



ρ犐犿 －ρ

熿

燀

燄

燅犅犿

＝

犲１１ 犲１２ 犲１３ １

犲２１ 犲２２ 犲２３ １

   

犲犿１ 犲犿２ 犲犲３

熿

燀

燄

燅１

δ狓

δ狔

δ狕

δ狋

熿

燀

燄

燅狌

＋

狏ρ１

狏ρ２



狏ρ

熿

燀

燄

燅犿

（１４）

　　综合式 （６）～ （１４），可以得到最终的伪距量测方程：

犣ρ（狋）＝犎ρ（狋）犡（狋）＋犞ρ（狋） （１５）

　　其中：

犎ρ（狋）＝ ［犺ρ１　０犿×１２　犺ρ２　０犿×１］，犺ρ１＝

犲１１ 犲１２ 犲１３

犲２１ 犲２３ 犲２３

  

犲犿１ 犲犿２ 犲犿

熿

燀

燄

燅３

犺ρ２＝

１

１



熿

燀

燄

燅１

　犞ρ（狋）＝

狏ρ１

狏ρ２



狏ρ

熿

燀

燄

燅犿

（１６）

　　ＳＩＮＳ位置与第犻颗卫星之间的距离变化率在 （狓，狔，

狕）点线性化之后得到：


ρ犐犻＋

狉犻＋犲犻１（狓犐－狓狊犻）＋犲犻２（狔犐－狔狊犻）＋犲犻３（狕犐－狕狊犻）（１７）


ρ犻 ＝

（狓－狓狊犻）（狓－狓狊犻）＋（狔－狔狊犻）（狔－狔狊犻）＋（狕－狕狊犻）（狕－狕狊犻）

（狓－狓狊犻）
２
＋（狔－狔狊犻）

２
＋（狕－狕狊犻）槡

２
＝

犲犻１（狓－狓狊犻）＋犲犻２（狔－狔狊犻）＋犲犻３（狕－狕狊犻） （１８）

　　由于ＳＩＮＳ输出的导航参数是真实值与误差值之和，所

以有：

狓犐 ＝狓＋δ狓

狔犐 ＝狔＋δ狔

狕犐 ＝狕＋δ
烅

烄

烆 狕

（１９）

　　由此，ＳＩＮＳ导航解算的距离变化率可表示为：


ρ犐犻 ＝

狉犻＋犲犻１δ狓＋犲犻２δ狔＋犲犻３δ狕 （２０）

　　ＢＤＳ接收机测量输出的伪距率为：


ρ犅犻 ＝

狉犻－δ狋狉狌－狏ρ （２１）

　　综合式 （２０）和 （２１），紧组合导航系统伪距率量测方
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程如下：

犣ρ＝


ρ犐１－


ρ犅１


ρ犐２－


ρ犅２




ρ犐犿 －


ρ

熿

燀

燄

燅犅犿

＝

犲１１ 犲１２ 犲１３ １

犲２１ 犲２３ 犲２３ １

   

犲犿１ 犲犿２ 犲犿３

熿

燀

燄

燅１

δ狏狓

δ狏狔

δ狏狕

δ狋

熿

燀

燄

燅狉狌

＋

υρ１

υρ２



υρ

熿

燀

燄

燅犿

（２２）

　　由此，伪距率量测方程可表示为：

犣ρ（狋）＝犎ρ（狋）犡（狋）＋犞ρ（狋） （２３）

　　其中：

犎ρ（狋）＝ ［０犿×３　犺ρ１　０犿×１０　犺ρ２］，

犺ρ１＝

犲１１ 犲１２ 犲１３

犲２１ 犲２３ 犲２３

  

犲犿１ 犲犿２ 犲犿

熿

燀 ３

　犺ρ２＝

１

１



熿

燀

燄

燅１

　犞ρ（狋）＝

狏ρ１

狏ρ２



狏ρ

熿

燀

燄

燅犿

　　由以上各式得到伪距、伪距率组合方式测量方程为
［１８］：

犣ρ

犣［ ］
ρ

＝
犎ρ

犎［ ］
ρ

犡＋
犞ρ

犞［ ］
ρ

（２４）

２　多假设解分离的完好性监视

完好性主要表示系统在无法完成预定工作情况下及时

准确的发送有效告警的能力［５，１１１３］，对这种系统而言，需要

在规定期限内提供超限警报信息给用户［５，１１１４］。可通过三个

指标描述完好性，也就是完好性风险，保护限、告警时间，

以下进行具体描述［５，１１１５］。

保护限 （ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌｉｍｉｔ，ＰＬ）可划分为水平 （ｈｏｒｉ

ｚｏｎｔａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌｉｍｉｔ，ＨＰＬ）和垂直 （ｖｅｒｔｉｃａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ

ｌｉｍｉｔ，ＶＰＬ）两个方向的保护限，可通过其反映出相应虚

警和漏检概率的径向位置误差最小值［１１，１２，１５］。后续以水平保

护限为例分析多解分离的完好性监视方法。根据ＰＢＮ运行

要求及特点，不同的飞行阶段对应不同的告警限值 （ａｌａｒｍ

ｌｉｍｉｔ，ＡＬ）。当ＰＬ超出指定飞行阶段的ＡＬ时，系统应给

出告警。

告警时间 （ｔｉｍｅｔｏａｌａｒｍ，ＴＴＡ）具体表示从系统出现

故障到发出告警的时间差，告警时间为Δ狋＝狋２－狋１。根据安全

性要求，不同飞行阶段所对应得最大允许告警时间狋ｍａｘ不同，

若Δ狋≤狋ｍａｘ表示系统完好性能及时告警；反之，为漏警。

完好性风险含义为系统误差超过告警限制但没有发出

报警的概率［４，１１］。若计算结果表明相应位置误差超过设定值

情况下，需要在告警期限内发出报警信息；而若没有发出

报警，则可判断存此类风险。也即：

犘犐狀狋犲犵狉犻狋狔＿犚犻狊犽 ＝

水平误差 ＞犎犘犔

垂直误差 ＞（ ）犞犘犔
∩ 没有在犜犜犃｛ ｝内发出告警 （２５）

２１　基于多解分离的扩展卡尔曼滤波结构

如图２反映出这种滤波器结构，分析可知其中具体包

括主滤波器犉００、犖 个子滤波器和犖－１个次滤波器。而对

应的主滤波器的量测信息主要为全部犖 颗ＢＤＳ可见星的测

量结果；其中子滤波器中含有其他ＢＤＳ可见星的测量信息；

次滤波器中的观察信息和前者的属性相同。在运行过程中

接收到的卫星信息中有故障情况下，必然有一个子滤波器

的状态解和主滤波器的存在偏离。这样在主滤波器和一个

或者多个子滤波器的分离解大于设定值情况下，系统会发

出报警信息，可根据相应的子与次滤波器的分离解来实现

隔离目的［３，１３，１９］。

图２　多解分离滤波器结构

２２　基于多解分离的完好性监视

可通过如下表达式描述犽时刻主滤波器和某子滤波器

估计解的分离向量：

犱犡０狀，犽 ＝犡^００，犽－犡^０狀，犽 狀＝１，…，犖 （２６）

　　其协方差为：

犱犘０狀，犽 ＝犈（犱犡０狀犵犱犡
犜
狅狀，犽）＝

犘００，犽－犘
犮狉狅狊狊
０狀，犽－（犘

犮狉狅狊狊
０狀，犽）

犜
＋犘０狀，犽 （２７）

　　其中：^犡０狀，犽为ＢＤＳ／ＳＩＮＳ组合导航扩展卡尔曼滤波的状

态向量；犘００、犘０狀及犘
犮狉狅狊狊
０狀 分别表示对应的估计解分离向量的

协方差阵［３，１３，１９］，相关算法可查阅文献［２０］。

建立起各子滤波器统计量：

犱０狀 ＝ （犱犡０狀［１］）
２
＋（犱犡０狀［２］）槡

２ （２８）

　　在已知误警率犘犉犃条件下，可确定出和各统计量犱０狀相

关的判断阈值犜０狀为：

犜０狀 ＝ λ槡
犱犘犲狉犳

－１（１－犘犉犃／（２犖）） （２９）

式中，λ
犱犘是犱犘犺狆狅狊０狀 的最大特征值

［３，１３，１９］。

在隔离ＢＤＳ观测数据过程中，可应用犖 个子滤波器相

关的统计量，相应的判据表示为：

１）无故障 犎０：所有子滤波器对应的检验统计量均有

犱０狀≤犜０狀；

２）有故障 犎１：至少存在一个子滤波器对应的检验统

计量犱０狀＞犜０狀
［３，１３，１９］。

对其中子和次级滤波器的分离解进行分析就可塑实现故

障隔离的目的。相应的算法和故障检测的基本上一致。可基

于其解分离向量确定出统计量犱狀犿和对应的阈值犜狀犿。检测并

验证第狉颗卫星故障的判据为：对全部狀≠狉，有一个或者多

个次滤波器相关的统计量高于阈值［３，１３，１９］。

每个子滤波器的水平保护限用下式计算：

犎犘犔狀 ＝犜０狀＋犪０狀 （３０）

　　其中：犜０狀表示该子滤波器对应的判决门限；犪０狀表示该

子滤波器犉０狀本身的水平位置误差门限
［１１，２３，４１，５０］。记λ

犘
０狀 为水

平位置误差向量协方差阵犘０狀 的最大特征值
［３，１１，１３，１９］，根据

漏检率犘犕犇要求，可得：

犪０狀 ＝ λ
犘
０槡 狀犲狉犳

－１（１－犘犕犇） （３１）
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图４　故障发生时各子滤波器的完好性监视输出

　　进而得到多解分离的水平保护限为
［１１，，２３，４１，５０］：

犎犘犔＝ｍａｘ（犎犘犔狀）＝ｍａｘ（犜０狀＋犪０狀）（３２）

２３　犅犇犛／犛犐犖犛紧组合完好性监视仿真与分析

在以上分析基础上，接着模拟仿真这种接收机

的卫星观测数据误差情况。在进行导航解算过程

中，可在各时空点选取满足要求的 ＧＤＯＰ值最大

的６颗可见星，且将故障信息加在检测难度最大的

卫星上。

故障参数设置如下：对应的观测卫星ＧＥＯ３在

１１ｓ时出现斜坡率为０．６３ｍ／ｓ的斜坡故障，持续

时间为１２９ｓ。飞行阶段设定为非精密进近阶段，

漏警、误警概率要求、告警时限遵循非精密进近阶

段的要求，如图３所示。

图３　测试阶段多解分离算法计算的保护限　

在出现故障情况下，如图４ （ａ，ｂ，ｃ，ｄ，ｅ，

ｆ）显示了各卡尔曼滤波器的输出结果，分析此图可

知１１ｓ时在ＧＥＯ３的观测值出现了０．６３ｍ／ｓ的斜坡

误差，运行过程中，子滤波器犉０３在１３ｓ时检验到

观测值超出设定值，而发出报警提示。在１８ｓ时各子滤波器

位置解的水平定位误差高出设定值，据此可判断出：在出现

卫星故障情况下，多解分离法可控制定位误差低于设定值，

或者发送报警提示，而相应的告警时间也在合理限度内，满

足要求。

为了对这种算法的虚警率和漏检率进行验证，判断是

否在许可范围内，而开展了蒙特卡洛试验。在此实验过程

中选取８０００个时空点来模拟仿真，相应的故障设置情况

为，每隔１２０个时空点随机情况下加一次故障，对所得结

果进行整理，如图５所示，测试数据的仿真情况见表１。

表１　ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｄａｔａｏｆＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

Ｉｔｅｍ 正常情况（Ｎ１） 及时检测（Ｎ２） 漏检（Ｎ３） 虚警（Ｎ４）

计数 ７０４９ ７７０ ０ １

分析以上结果可知，虚警率为１．２５×１０－４，而漏检率

为０，虚警率高的原因为多解分离算法结果容易受到慢变的

斜坡故影响。

３　结束语

本文分析了ＳＩＮＳ和ＢＤＳ导航的误差特点，搭建了扩

展卡尔曼滤波的ＢＤＳ／ＳＩＮＳ深组合系统，利用多假设解分

离算法对ＢＤＳ／ＳＩＮＳ紧组合导航系统的完好性监视算法进

图５　蒙特卡罗测试结果统计分析图

行了完善，选择最大ＧＤＯＰ的６颗卫星组合，通过在最难

检测的卫星上人为加入误差信号，进行故障卫星的检测与

隔离，并计算水平保护限，仿真结果表明该方法能够有效

实现故障卫星的检测与隔离，满足导航系统完好性算法的

要求。论文选择了最差的情况，只考虑单颗卫星故障。当

多颗卫星故障时，可以用同样的方法解决，但所需的卡尔

曼滤波器的数量会急剧增加，影响处理速度。
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