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面向失锁在线补偿的高超声速
飞行器组合导航方法研究
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摘 要：根据高超声速飞行器导航的主要需求，针对高动态飞行条件下可能出现的卫星导航信号跟踪丢失等问题，本文设计

了基于卫星观测值在线补偿的组合导航方法，该方法可在GPS导航接收机失锁的情况下，基于预存卫星星历外推模型和卫

星信号误差模型，在线重构虚拟卫星导航观测值并补偿由信号失锁导致的组合滤波器发散情况，从而确保飞行器组合导航

的精度。结合助推—滑翔高超声速飞行器航迹对该方案进行了仿真验证，结果表明，该方案能够在助推—滑翔高超声速飞

行器强动态条件下确保卫星导航数据输出的连续性，在一定程度上克服了卫星导航信号丢失带来的不利影响，确保高超声

速飞行器GPS/捷联惯导组合导航的基本导航定位性能。
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导航系统是高超声速飞行器的重要组成部分，它负责为

制导、控制以及导引等分系统提供位置、速度、姿态、高度等

关键数据，支持高超声速飞行器完成复杂的制导、飞行控制

和目标探测识别任务，导航系统能否稳定工作直接影响着整

个高超声速飞行任务的成败。相比于传统的空气动力学飞

行器，高超声速具有飞行速度快、机动能力强、飞行环境复杂

等特点，这对导航系统提出了更高的性能要求。从目前情况

来看，卫星导航+捷联惯导的组合导航系统是目前世界上高

超声速飞行器的主要导航系统手段[1]。它通过卫星导航的高

精度信息对惯性导航进行实时对准校正，有效克服惯性导航

精度随时间的发散问题，为高超声速飞行器提供具有足够精

度和更新率的导航信息[2]。但高超声速飞行器飞行过程中的

高马赫数、高动态特点极易导致 GPS 信号载波失锁从而出现

GPS 信号丢失[3]，进而导致飞行器组合导航系统滤波器发散

和紊乱，导航信息精度严重恶化[4]。为此，必须针对严重高马

赫数和大机动条件下的组合导航方案进行研究设计，克服这

一问题带来的不利影响。目前，有研究者提出了在 GPS 失锁

条件下的一个解决方案，并应用于 GPS 信号帧同步[5]；李海林

等[6]针对高超声速飞行器导航系统研究了基于人工神经网络

的组合导航故障诊断与检测方法，证明了对组合导航系统进

行在线实时故障补偿的可行性。实际上，高超声速飞行器高

动态条件下 GPS 信号失锁最直接的后果是飞行器无法实时

获取 GPS 伪距和导航电文等观测数据，无法及时构造滤波器

所需观测量，导致滤波器发散和失效。如果能够基于飞行器

内置飞控计算机及时在线补偿相关观测量，则能够有效避免

此类情况[7]。因此，可考虑设计相应的高动态失锁条件下的

观测量补偿方法，从而确保整个组合导航方案的可靠连续工

作。为此，本文主要研究失锁条件下基于在线卫星导航观测

量补偿的高超声速飞行器组合导航方案。

1 高超声速飞行器导航环境及需求分析
相比于传统的空气动力学飞行器，高超声速飞行器的

导航系统在工作环境、性能要求等方面的主要特点包括以

下几个方面[8]。

（1） 覆盖范围大

与常规空中打击武器不同，高超声速飞行器一般具有

全球远距离目标快速抵达的特点，不同技术体制的高超声

速飞行器的有效射程一般都在 1000km 以上，导航分系统的

覆盖范围应确保在这一距离内保持稳定的导航、定位、测
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速、测姿和授时水平。

（2） 必须具备较强的高动态适应能力

由于高超声速飞行器飞行速度快，并往往伴有纵向或

变射面大机动，往往需要经历下降、拉起、再入等多种复杂

飞行阶段，过程中往往会出现较大的飞行速度和较为显著

的速度及高阶加速度突变，这对目前主要的机/弹载卫星导

航接收机性能都提出了严峻的挑战。

（3） 需要具备全程自主工作能力

鉴于高超声速飞行器的复杂工作环境和长距离飞行特

点，其导航系统必须具备较高的自主工作能力，可在不依赖

陆地导航设施的基础上正常工作。

（4） 具备全维度、实时更新飞行器运动状态测量能力

高超声速飞行导航系统的主要作用是为制导及控制回

路提供所需的载体全部运动参数，包括位置、速度和姿态、

迎角、侧滑角等全部运动状态信息。

2 基于在线补偿的组合导航方案设计
2.1 高超声速卫星导航信号失锁分析

高超声速飞行器和卫星之间的高速相对运动将使接

收信号产生很大的多普勒频移，当多普勒频移过大时对信

号捕获所需的频率搜索带宽提出了较高的要求，进而有可

能导致信号捕获失败，这对于高马赫数飞行是极其不利

的。以常用的 GPS L1 和 L5 两个民用频点信号为例，对于

助推—滑翔飞行器来说，其典型飞行弹道内的多普勒频移

如图 1 所示。由图 1 可知，在 L1 和 L5 两个 GPS 系统频点

上，除了在最后的下压再入阶段速度较低以外，高超声速

飞行器飞行过程中产生的多普勒频移均在 5kHz 以上，而

目前常见的 GPS 接收机的跟踪环路带宽远低于这一量级，

因此出现 GPS 跟踪失锁的可能性很大。一旦 GPS 跟踪环

路失锁，往往会使导航数据同步解调失败，从而无法获取其

中的导航电文、卫星位置等关键参数，也无法为组合导航系

统提供伪距、伪距率等必要数据，从而使组合导航系统失

效[9]，只能依靠捷联惯导完成整个飞行任务，其精度很有可

能无法满足高超声速飞行器的制导控制要求。

2.2 组合导航方案设计

当高超声速飞行器在某些高动态运动条件下导致 GPS

接收机出现失锁时，由于此时接收机内载波跟踪环路无法可

靠跟踪载波，极有可能导致整个接收机失锁并且不能正确输

出组合导航滤波器所需的伪距和伪距变化率等关键参数，从

而使组合导航滤波器因观测值不足而出现滤波发散，最终导

致组合导航精度下降甚至不满足飞行稳定控制的需要。为

此，需要设计在高动态 GPS 信号失锁条件下的组合导航算

法。根据组合导航的基本流程，可基于预置导航卫星星历、

导航信号传播误差模型和当前飞行器惯导低精度数据（位

置、速度、姿态）实现短间隔位置外推，在弹载计算机内在线

重构相关虚拟的 GPS 观测量，从而在真实 GPS 信号失锁条件

下以此观测量补足当前组合导航滤波器，避免导航滤波器发

散，确保此时高超飞行器的导航定位精度处于飞行稳定控制

可接受的范围之内。其基本逻辑架构如图 2 所示。

图 2（a）常规动态条件下的 GPS 与 SINS 组合导航的基

本架构。飞行器飞行过程中，保持对弹载 GPS 接收模块载

波环路的实时监控，一旦根据载波环路失锁判据发现由于载

体高动态运动导致失锁，则该导航滤波环路随即切换到如图

2（b）中所示的架构上来。在此架构下，系统启动在线实时补

偿机制，通过虚拟 GPS 数据重构解算模块实时生成因失锁而

丢失的 GPS 伪距、卫星轨道、导航电文等相关数据。组合导

航滤波器的基本模型如下所示

xk = φk, k -1 xk -1 + wk

zk = Hk xk + vk

（1）

式中，xk为 k 时刻组合导航滤波器待估计的状态矢量，共计

图 1　高超声速飞行条件下 GPS 信号多普勒频移

Fig.1　Doppler effects of GPS signal under typical condition
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17 维

　　xk=[ϕe，ϕn，ϕu，δve，δvn，δvu，δL，δλ，δH，εe，εn，εu，∇x，∇y，∇z，

             ∇tzu，∇tz]
T

式中，ϕe,ϕn,ϕu为捷联惯导平台姿态角误差，δve, δvn, δvu为

当地地理坐标系下的三轴速度误差，δL,δλ,δH为经、纬、高

三 维 位 置 误 差 ，εe,εn,εu 为 陀 螺 的 三 维 随 机 漂 移 参 数 ，

∇x,∇y,∇z为三轴加速度计初始偏差。∇tu,∇t分别为飞行器上

配备的 GPS 接收模块的钟差变化率和即时钟差。φk, k-1 为

系统状态转移矩阵，由于系统状态变量由 SINS 系统误差变

量和 GPS 系统误差变量两类构成，且独立非相关，则系统状

态转移矩阵可表示为

φk, k-1=
é
ë
êêêê ù

û
úúúúIk, k-1 0

0 Gk, k-1
（2）

其中，Ik, k-1 和Gk, k- 1 分别为捷联惯导和 GPS 状态变量的状态

转移矩阵。且

Ik, k-1=
é
ë
êêêê ù

û
úúúúS9×9 C9×6

0 6×9 06×6
（3）

C9 × 6 =
é

ë

ê

ê
êê
ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úC n
b 03 × 3

03 × 3 C n
b

03 × 3 03 × 3

 , Gk, k-1 =é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

1 0
0 -β （4）

式中，S9 × 9 为 9 维度捷联惯导系统误差矩阵[10]，C n
b 为载体坐

标系向当地地理坐标系的姿态转换矩阵。

wk和 vk 分别为系统噪声矢量和观测噪声矢量，由于系

统状态矢量各维度和观测量各维度之间独立不相关，其统

计特性为[11]

E [ wk ] = 0, E [ wkwj T ] = Qk δkj （5）

E [ vk ] = 0, E [ vkvj
T ] = Rkδkj （6）

式中，δkj为 Kronecker 函数。系统量测方程中取 GPS 接收模

块输出伪距和根据捷联惯导解算位置得出的惯性伪距之差

构造。假定此时共计 m 颗卫星可见，则此时的两类伪距差

可写作

zk=Δ ρk=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úρ1GPS, k-ρ1SINS, k
⋮

ρmGPS, k-ρmSINS, k
=[0 E*D 0 1 0 ] xk+vk （7）

2.3 面向失锁的在线补偿方法

当飞行器因高动态导致 GPS 失锁时，此时 GPS 接收模块

无法给出正确的伪距观测量和卫星轨道数据，因此式（7）中的

GPS 和 SINS 伪距数据都将出现紊乱。为此，采用如下模型完

成 GPS 伪距观测量和卫星轨道数据的实时生成，从而自主重

构 GPS 和 SINS 伪距数据，确保组合导航滤波器能够持续补充

基本可靠的观测矢量，确保其能够持续运行，输出可用的导航

信息。GPS 伪距观测量和卫星轨道数据的实时生成方法如下。

（1） 根据预存的或失锁前接收到的导航电文参数，递

推当前 k 时刻的卫星轨道坐标

n0 = GM/A3 = GM / ( A ) 3, n = n0 + Δn
tk = t - toe, Mk = Mo + ntk, Ek = Mk + e sinEk
fk = arctan 1 - e2 sinEkcosEk - e , ΦK = fk + ω
δu = Cuc cos (2Φk ) + Cus sin (2Φk )
δr = Crc cos (2Φk ) + Crs sin (2Φk )
δi = Cic cos (2Φk ) + Cis sin (2Φk )
xk = rk cos uk, yk = rk sin uk
é
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ê
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úxs,k
∧
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∧

=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù
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ú

úxk cosΩk - yk cos ik sinΩk

xk sinΩk + yk cos ik cosΩk

yk sin ik

              （8）

上 述 计 算 模 型 中 所 涉 及 的 星 历 参 数 的 具 体 含 义

见表 1[12]。

（2） 在第（1）步的基础上，根据当前递推出的卫星轨道

位置计算 SINS 对应伪距

Ρ  i
SINS, k= ( xs, k

∧
- xSINS )2+( ys, k

∧
- ySINS )2+( zs, k

∧
- zSINS )2 （9）

（3） 根据当前递推出的卫星轨道位置和 GPS 信号误差

模型计算对应的 GPS 伪距

ΡiGPS, k= ( xs, k∧ -xe )2 +( ys, k∧ -ye )2 +( zs, k∧ - ze )2 +D iono +D tropo +
    Dsatclk +Dnoise （10）
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图 2　未失锁/失锁条件下的组合导航滤波器

Fig.2　Integrated navigation filter architecture in case of

unlock/lock condition                              
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式中，[ xe ye ze ]
T
是该时刻根据α - β滤波器进行短时间

隔外推得到的载体概略位置；D iono, D tropo, Dsatclk, Dnoise 为该时

刻的电离层、对流层、卫星钟差和接收机热噪声效应引起的

信号传播延迟，分别由如下模型计算[13]

D iono =
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

A1 + A2 cos [ 2π( t - A3 )
A4

] , || t - A3 ≤ A4

A1

A2 = ì
í
î

α1 + α2ϕm + α3ϕ2
m + α4ϕ3

m,  A2 ≥ 0
0, A2 ≤ 0

A4 = ì
í
î

β1 + β2ϕm + β3ϕ2
m + β4ϕ3

m,  A4 ≥ 72000
72000, A4 < 72000

D tropo = K'dsin (E2 + 6.25)1/2 + K'Wsin (E2 + 2.25)1/2

K'd = 1.552 × 10-5 p0
Tk

(hd - hu )

 

K'W = 7.46512 × 10-2 e
Tk 2 (hw - hu )

hd = 40136 + 148.72(Tk - 273.16)
hW = 11000
Dsatclk = af0 + af1 ( t - toc ) + af2 ( t - toc )2

Dnoise = 0.11 + 0.13e-θ 4

上述各式中的各参数含义见表 2。在此基础上，在出现

失锁后，可将新的重构观测数据补充到组合导航滤波器中，

确保其持续运行并为载体提供导航解算信息。

2.4 物理实现架构

采用成熟的小型综合化弹载计算机平台作为组合导航

滤波器的基本运行平台，完成包括组合导航解算、目标导引

和目标跟踪、制导率和飞控指令解算、舵机控制等功能[14]。

其基本架构如图 3 所示。

该计算平台采用模块化架构，能够提供包括 RS422 等

多种标准总线接口，具备内置和从外部访问读取 SDRAM/

FLASH 等外置存储器数据的能力。在实际使用时，失锁后

在线重构算法运行所需的必要参数（预存卫星星历/历书、

电离层/对流层误差参数等）可存储在外置 SDRAM 中，待计

算平台需启动相关算法时，则采用必要的外部读出电路导

入相关参数支持算法运行。

3 面向失锁在线补偿的导航方案设计
对上述算法进行仿真验证，假定仿真验证参数见表 3。

选择助推—滑翔方式的高超声速飞行器，按照如下模型仿

真其飞行航迹[15]

dx
dt = V cos θ cosψv
dy
dt = V sin θ
dz
dt = V cos θ sinψv

dV
dt = -D/m - g sin θ

 

表1 星历参数表

Table 1 Ephemeris parameters

参数

Crs
Δn
M0
Cuc
e

Cus
A1/2

toe
Cic
Ω0
Cis
i0
Crc
ω

Ω̇

i̇

含义

轨道半轴的正弦调和项改正的振幅

平均角速度改正值

参考时刻 toe的平近点角

升交角矩的余弦调和项改正的振幅

卫星椭圆轨道的偏心率

升交角矩的正弦调和项改正的振幅

卫星椭圆轨道的长半轴的平方根

星历数据参考时刻

轨道倾角的余弦调和项改正的振幅

参考时刻 toe的轨道升交点准经度

轨道倾角的正弦调和项改正的振幅

参考时刻 toe的轨道倾角

轨道半轴的余弦调和项改正的振幅

轨道近地点角矩

升交点赤经变化率

轨道倾角的变化率

表2 误差参数表

Table 2 Satellite clock error parameters

参数

af0
af1
af2
toe

αi(i = 1，2，3，4)
βi(i = 1，2，3，4)

ϕm

含义

卫星星钟钟差参数（s）

卫星星钟钟速参数（s/s）

卫星星钟钟漂参数（s/s2）

卫星星钟参数参考时间（s）

电离层修正参数

电离层穿透点位置

图 3　在线补偿方法的弹上物理实现架构

Fig.3　Architecture of online compensation for navigation

（11）
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dθ
dt =L cosσ/mV-g cos θ V+V cos θ/ (H+re )
dψvdt =L sinσ mV cos θ                                                              (12)

式中，x, y, z表示载体在地理坐标系中的三维坐标，V 为载

体速度，m 为飞行器质量，θ,ψv,σ分别为弹道倾角、偏角和

倾侧角，L,D分别为飞行器升力和阻力，re为地球半径。依

据上述仿真模型可得到助推—滑翔式飞行器仿真弹道，如

图 4 所示。

以上述仿真得到的高超声速飞行器飞行弹道为基础，

针对飞行全过程不出现信号失锁、信号失锁后进行补偿和

失锁后不进行补偿三种情况下的组合导航位置误差和速度

误差进行仿真分析。相关结果如图 5、图 6 所示。飞行器导

航定位和测速误差的统计结果见表 4、表 5。如图 5、图 6 所

示，在高超声速飞行器从助推爬升顶点开始滑翔后，由于较

高飞行速度（一般不低于 Ma 7），GPS 信号出现失锁。针对

采用和不采用在线失锁补偿方法两种情况下的导航定位测

速误差情况进行了仿真。可以看出，不论是在垂直方向还

表3 主要仿真参数取值

Table 3 Simulation parameters list

仿真验证参数

GPS 信号频点

仿真时长

飞行器初始点坐标

航迹外推时间间隔

GPS 信号接收仰角阈值

陀螺仪常值漂移

陀螺仪随机游走

加速度计常值漂移

加速度计随机游走

SINS 初始对准误差

SINS 初始位置误差/m

SINS 初始速度误差/m/s

SINS 数据更新间隔/ms

GPS 数据更新间隔/s

GPS 失锁起始时间/s

参数取值

L1：1575.42MHz

500s

（26.5°N，119°E）

0.1s

7.5°

0.01（°）/h

0.001（°）/ h
10-4g

10-5g/ s
0.1’（水平），1’（方位）

1

0.1

10

1

第 30

图 6　导航测速误差

Fig.6　Velocity error of navigation filter

图 4　助推—滑翔飞行器的典型弹道

Fig.4　Typical flight path of TBG

图 5　导航定位误差

Fig.5　Position error of navigation filter
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是在水平方向，当 GPS 信号于第 30s 起失锁后，如不采用任

何补偿方法，组合导航滤波器会因为 GPS 失锁导致错误观

测量注入滤波器，进而引发组合导航解算结果出现误差逐

步增大的情况，导致定位和测速的误差水平都出现了显著

放大趋势。而采用在线补偿算法的组合导航误差相比于正

常无失锁情况，其误差水平稍有增大，但水平和垂直方向上

定位误差平均水平均值不超过 10m，测速误差平均不超过

1m/s，导航定位精度未因为卫星信号失锁而出现严重衰减，

总体上仍能满足滑翔、巡航等常规高超声速飞行阶段的飞

行控制需要。

4 结论
本文给出了一种面向高动态失锁条件下的针对高超声

速飞行器的组合导航算法，采用基于在线观测量补偿的方

法开展了在 GPS 失锁条件下的 GPS/SINS 组合导航方法研

究，采用仿真手段验证了该方法在补偿由于信号失锁导致

的组合导航滤波器发散和精度恶化问题方面的可行性。由

高马赫数和大机动效应所导致的卫星导航信号丢失是目前

高超声速飞行器导航所必须面对的严峻挑战，本文的相关

工作可为这一领域的相关研究提供一定的参考。
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Integrated Navigation Method Research on Hypersonic Vehicle Based on 
Online Missing Locking-compensation

Gao　Shuliang， Duan　Pengfei， Fan　Sisi， Wang　Enliang

Chinese Aeronautical Establishment， Beijing 100029， China

Abstract: Aiming at the possible problems of satellite navigation signal tracking loss under high dynamic flight 

conditions, an integrated navigation method based on online compensation of navigation satellite signal is studied and 

proposed. With this method, virtual satellite navigation measurements can be reconstructed based on the pre stored 

satellite ephemeris extrapolation model and satellite signal error model once GPS navigation receiver is unlocked. 

The reconstructed measurements can be used for compensation in the integrated navigation filter to compensate the 

divergence of the combined filter caused by signal loss lock so as to ensure the accuracy of hyper-sonic vehicle 

navigation. The method is simulated and verified with the track of the boost glide hypersonic vehicle. The results show 

that the method can ensure the continuity of satellite navigation data output under the strong dynamic conditions of 

the boost glide hypersonic vehicle, overcome the adverse effects of satellite navigation signal loss to a certain extent, 

and ensure the basic navigation performance of GPS/SINS integrated navigation for the hypersonic vehicle.

Key Words: hypersonic speed; satellite navigation; miss locking; integrated navigation
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