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书书书

总　　序

国防科技工业是国家战略性产业，是国防现代化的

重要工业和技术基础，也是国民经济发展和科学技术现

代化的重要推动力量。半个多世纪以来，在党中央、国务

院的正确领导和亲切关怀下，国防科技工业广大干部职

工在知识的传承、科技的攀登与时代的洗礼中，取得了举

世瞩目的辉煌成就。研制、生产了大量武器装备，满足了

我军由单一陆军，发展成为包括空军、海军、第二炮兵和

其他技术兵种在内的合成军队的需要，特别是在尖端技

术方面，成功地掌握了原子弹、氢弹、洲际导弹、人造卫星

和核潜艇技术，使我军拥有了一批克敌制胜的高技术武

器装备，使我国成为世界上少数几个独立掌握核技术和

外层空间技术的国家之一。国防科技工业沿着独立自

主、自力更生的发展道路，建立了专业门类基本齐全，科

研、试验、生产手段基本配套的国防科技工业体系，奠定

了进行国防现代化建设最重要的物质基础；掌握了大量

新技术、新工艺，研制了许多新设备、新材料，以“两弹一

星”、“神舟”号载人航天为代表的国防尖端技术，大大提

高了国家的科技水平和竞争力，使中国在世界高科技领

域占有了一席之地。党的十一届三中全会以来，伴随着

改革开放的伟大实践，国防科技工业适时地实行战略转
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移，大量军工技术转向民用，为发展国民经济作出了重要

贡献。

国防科技工业是知识密集型产业，国防科技工业发

展中的一切问题归根到底都是人才问题。５０多年来，国

防科技工业培养和造就了一支以“两弹一星”元勋为代表

的优秀的科技人才队伍，他们具有强烈的爱国主义思想

和艰苦奋斗、无私奉献的精神，勇挑重担，敢于攻关，为攀

登国防科技高峰进行了创造性劳动，成为推动我国科技

进步的重要力量。面向新世纪的机遇与挑战，高等院校

在培养国防科技人才，生产和传播国防科技新知识、新思

想，攻克国防基础科研和高技术研究难题当中，具有不可

替代的作用。国防科工委高度重视，积极探索，锐意改

革，大力推进国防科技教育特别是高等教育事业的发展。

高等院校国防特色专业教材及专著是国防科技人才

培养当中重要的知识载体和教学工具，但受种种客观因

素的影响，现有的教材与专著整体上已落后于当今国防

科技的发展水平，不适应国防现代化的形势要求，对国防

科技高层次人才的培养造成了相当不利的影响。为尽快

改变这种状况，建立起质量上乘、品种齐全、特点突出、适

应当代国防科技发展的国防特色专业教材体系，国防科

工委全额资助编写、出版２００种国防特色专业重点教材

和专著。为保证教材及专著的质量，在广泛动员全国相

关专业领域的专家学者竞投编著工作的基础上，以陈懋

章、王泽山、陈一坚院士为代表的１００多位专家、学者，对
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经各单位精选的近５５０种教材和专著进行了严格的评

审，评选出近２００种教材和学术专著，覆盖航空宇航科学

与技术、控制科学与工程、仪器科学与工程、信息与通信

技术、电子科学与技术、力学、材料科学与工程、机械工

程、电气工程、兵器科学与技术、船舶与海洋工程、动力机

械及工程热物理、光学工程、化学工程与技术、核科学与

技术等学科领域。一批长期从事国防特色学科教学和科

研工作的两院院士、资深专家和一线教师成为编著者，他

们分别来自清华大学、北京航空航天大学、北京理工大

学、华北工学院、沈阳航空工业学院、哈尔滨工业大学、哈

尔滨工程大学、上海交通大学、南京航空航天大学、南京

理工大学、苏州大学、华东船舶工业学院、东华理工学院、

电子科技大学、西南交通大学、西北工业大学、西安交通

大学等，具有较为广泛的代表性。在全面振兴国防科技

工业的伟大事业中，国防特色专业重点教材和专著的出

版，将为国防科技创新人才的培养起到积极的促进作用。

党的十六大提出，进入２１世纪，我国进入了全面建

设小康社会、加快推进社会主义现代化的新的发展阶段。

全面建设小康社会的宏伟目标，对国防科技工业发展提

出了新的更高的要求。推动经济与社会发展，提升国防

实力，需要造就宏大的人才队伍，而教育是奠基的柱石。

全面振兴国防科技工业必须始终把发展作为第一要务，

落实科教兴国和人才强国战略，推动国防科技工业走新

型工业化道路，加快国防科技工业科技创新步伐。国防
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科技工业为有志青年展示才华，实现志向，提供了缤纷的

舞台，希望广大青年学子刻苦学习科学文化知识，树立正

确的世界观、人生观、价值观，努力担当起振兴国防科技

工业、振兴中华的历史重任，创造出无愧于祖国和人民的

业绩。祖国的未来无限美好，国防科技工业的明天将再

创辉煌。
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前　　言

雷达是用无线电波探测目标的利器，为了更好地发

挥雷达的作用，人们一直在努力寻找提高雷达分辨率的

新方法。随着信息论在雷达领域的应用、雷达信号分析

和设计的发展、全息摄影技术的完善，这一目标终于得以

实现，并导致分辨率很高的新型雷达———合成孔径雷达

（ＳＡＲ，ＳｙｎｔｈｅｔｉｃＡｐｅｒｔｕｒｅＲａｄａｒ）———的诞生。合成孔

径雷达是一种主动式微波成像雷达，它具有分辨率高、作

用距离远、测绘带宽和全天候工作等优点，在国际雷达、

遥感及众多学科领域已受到广泛关注，是目前研究的热

点之一。近几十年来，合成孔径雷达无论在理论上，还是

在技术上都在不断发展。在此基础之上，ＩＮＳ（Ｉｎｅｒｔｉａｌ

ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）／ＳＡＲ组合导航系统也出现并发展

起来。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航定位／探测系统是一个近年来发

展起来、并引起人们广泛关注的新技术领域。国外已获

得成功应用，前景诱人。在我国虽起步较晚，但发展很

快。该组合导航系统是一种利用图像相关而获得高精度

位置、方位修正的组合导航系统。高精度的ＩＮＳ对ＳＡＲ
的作用体现在：①运动补偿；②天线的稳定对准。反过

来，ＳＡＲ所提供的精确位置信息又可用于校正惯性导航
５



系统随时间积累的误差，二者取长补短，构成一个理想的

组合导航定位／探测系统。该组合导航系统具有精度高、

自主性强、全天候工作、隐身性好、适用区域广等优点，有

着广泛的应用前景。特别是在航空、航天导航和武器制

导等方面，具有非常重要的作用，可作为目前军用较为适

合而首选的导航系统。本著作就是为适应这些技术领域

的需要而撰写的。

本著作针对当前世界导航技术的发展趋势及我国的

实际情况，对ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统进行了理论研究及

工程应用探讨，比较全面、系统地介绍了导航定位和探测

领域的基础知识和主要技术。全书共分十章。第一章为

绪论，概述了导航系统的发展、导航的基本概念和导航系

统的类型；第二章介绍了地球几何形状与重力场，以及各

种垂线、纬度、高度的定义和常用坐标系；第三章论述了

惯性导航的基本原理；第四章论述了合成孔径雷达的基

本理论；第五章研究了ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的原理、

特点、数学模型及应用；第六章研究ＳＡＲ的运动补偿；第

七章研究ＩＮＳ的误差修正；第八章研究ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导

航系统中的图像匹配技术；第九章研究融合其他系统后

的ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统；第十章研究ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ
组合导航系统中的信息融合技术。

从导航系统的发展趋势和我国国防事业的发展要求

来看，国防院校的广大青年学生和从事国防建设的广大

科学技术人员急须掌握ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的专门
６



知识。《ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航定位技术与应用》正是基于

这一需要而问世的。

本著作是在参阅了国内外大量文献资料，并吸收了

作者近年来科研成果的基础上，加以系统整理、精心编著

而成的。书中内容新颖，语言通俗，图文并茂，系统性强，

技术与应用并重，理论与实践结合。本书适用于航空、航

天、航海、交通等领域中从事导航定位工作与学习的广大
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书书书

第一章　绪　论

导航（Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ）是一门古老而崭新的、多学科交叉的学科，
人类的文明史与其紧密相连。人类早期的导航伴随着岁月的流
逝，为我们留下了人类导航发展史上的许多宝贵资料。今天，这些
古老的导航方法随着电子、计算机、信息处理、空间技术、工业制造
等科学技术的发展而发展。现代各种先进的导航系统正是以这些
技术为基础，掀起了导航史上一场新的技术革命。

１．１　导航系统的发展

首先需要指出，最早、最原始的导航方法是我们祖先发明的指
南针，这是中华民族对世界导航事业的杰出贡献。
在古代，我们的祖先一直在利用天上的星星进行导航，最简单

的导航方法是目视定位法。为了适应远距离、长时间导航的需要，
人们开始观察日月星体，特别是利用北极星来确定方向。早在

１７０００年以前的古石器时代，当时为了进行打猎等活动，人们利用
了简单的恒星导航方法，这就是最早的天文导航方法［１］。早在

２０００年以前，我国就有将天文方法用于导航的记录［２］。
最早的导航传感器可以追溯到４０００多年以前，黄帝与蚩尤

在黄河流域作战时，为辨明方向以追击敌人，使用了指南车。我们
祖先的四大发明之一———指南针，就是指南车的简化，它为促进世
界导航事业的发展做出了巨大贡献。现有的导航传感器包括六分
仪、磁（无线电）罗盘、空速表、气压高度表、惯性传感器（主要是陀
螺和加速度计）、雷达、星体跟踪器、信号接收机、电 光系统等。这
些传感器为航行体提供了航行的方向、高度、速度、姿态、位置、时



间、图像等方面的信息，并且越来越精确，越来越可靠，其体积、重
量、成本和功耗也不断减小。比如，现在已能在１ｃｍ２ 的硅芯片上
制作微型固态惯性传感器，它甚至可用于外科手术医疗仪器中。
随着科学技术与导航技术的发展，又出现了大气数据航程推

算法（也叫仪表领航法）、无线电导航法、惯性导航法、卫星导航法、
电视导航法、自动地图导航法、组合导航法等导航方式。相应地，
各种导航系统也出现和发展起来。
以航空导航为例，自２０世纪二三十年代开始，飞机上出现了

仪表导航系统。

３０年代出现了无线电导航，即依靠飞机上的信标接收机和无
线电罗盘来获得地面导航台的信息以进行导航。

４０年代开始研制超短波的伏尔加导航系统，这是一种近距离
无线电导航系统。
自１９４２年德国在 Ｖ—２火箭上第一次应用惯性制导技术，

１９５４年惯性导航系统在飞机上试飞成功，直至１９５８年“舡鱼”号
潜艇依靠惯性导航穿过北极，在冰下航行２１天，惯性导航、制导系
统（简称惯导系统）在舰船、飞机、导弹等的导航、制导中都获得了
成功的应用，从而开创了惯导时代。
惯性导航系统（ＩＮＳ）是利用惯性敏感元件测量载体（飞机、舰

船、火箭等）相对于惯性空间的线运动和角运动参数，在给定初始
条件和初始对准之后，由计算机计算出载体的姿态、方位、速度、位
置等导航参数，以便引导载体完成预定的航行任务。惯性导航系
统能够完全自主地提供连续、完备的导航信息，具有自主的导航能
力，可以独立给出载体的姿态、速度和位置等导航信息，抗外界干
扰能力强，导航精度基本不受载体机动性能的影响，相对导航精度
比较高。在航空、航天和航海等各种需要导航定位的领域得到广
泛的应用。对于军用系统来说，目前还没有任何一种其他的导航
系统能够代替它。随着导航技术的发展，惯性系统已不再是单纯
的导航设备，而成了飞机上的中心信息源，同时实现飞机控制、武

２



器投放、发动机控制、座舱显示，以及传感器的稳定等功能，因此它
广泛地安装于运载体上。

５０年代出现了天文导航系统和多普勒导航系统。

１９５７年１０月世界上第一颗卫星发射成功以后，利用卫星进
行导航、定位的研究工作被提到了议事日程。１９５８年底，美国海
军武器实验室委托霍布金斯大学应用物理实验室研究为美国军用

舰艇导航服务的卫星系统，即海军导航卫星系统（ＮＮＳＳ，Ｎａｖｙ
ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ）。在这一系统中，卫星的轨道都通过
地极，所以又称为子午仪卫星导航系统（Ｔｒａｎｓｉｔ）。１９６４年１月研
制成功，用于北极星核潜艇的导航定位，并逐步用于各种军舰的导
航定位。

１９６７年１０月，经美国政府批准，对其广播星历解密，并提供
民用，为远洋船舶和海上定位服务。由此显示出了卫星定位的巨
大潜力。接着对子午仪卫星定位技术进行了一系列的研究，提高
了卫星轨道测定的精度，改进了用户接收机的性能，使定位精度不
断提高，自动化程度不断完善，使用范围越来越广。海上石油勘
探、钻井定位、海底电缆铺设、海洋调查与测绘、海岛联测及大地控
制网的建立等方面都相继使用，成为全球定位和导航的一种新
手段。

６０年代开始使用远程无线电罗兰—Ｃ导航系统，同时还研制
出塔康导航系统，以及远程奥米加导航系统，并出现了自动天文导
航系统。

６０年代以后，无线电导航得到进一步发展，并与人造卫星导
航相结合，发展成为全球定位导航系统（ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓ
ｔｅｍ），简称为ＧＰＳ。

７０年代以后，全球定位导航系统得到进一步发展和应用。
在此过程中，为了发挥不同导航系统的优点，互为补充，出现

了各种组合导航系统，它们主要以惯性导航系统为基准。

８０年代以后，导航系统主要朝着以惯性导航系统为基础的组
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合导航方向发展。可组合的传感器除了ＧＰＳ外，还有星光、地形
及各种无线电导航装置。惯性导航系统在导航中占有非常重要的
地位，惯性导航系统与其他系统组合，构成的惯性组合式系统是未
来导航系统的发展方向。

８０年代以来，地形辅助导航（ＴＡＮ）系统受到广泛重视，并已
得到成功使用。它与一般组合导航系统相比，只增加了惟一的硬
件———存储数字地形高度数据的大容量存储器，便于工程实现，而
且隐身式无线电高度表向下发射的旁瓣小、能量低，几乎不会被发
现和干扰。在低高度，特别是在山丘地带，由于ＧＰＳ能观察到的
导航星少，很难达到完善的几何精度，使得其导航精度显著下降。
而此时ＴＡＮ正处于最佳状态。但ＴＡＮ在平坦地形和海面上空
几乎失去对惯导系统提供位置修正的能力，而且基本上只能在低
高度使用。另外，与高程相关的位置精度也非所期望的那样高，通
常高度为６０～１００ｍ。

２０世纪末，随着机载数字地图、实时图像处理、硬件与软件的
飞速发展，合成孔径雷达（ＳＡＲ）修正ＩＮＳ的一种新体制已经出
现，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统就是把ＳＡＲ获得的实时图像与数字
地图数据库（ＤＭＤ）获得的地图相比较，其结果用来修正ＩＮＳ，它
使图像辅助的ＩＮＳ得到了发展。ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统现已能
达到ＧＰＳＰ码的精度。这样高的精度和其完全的自主能力，无疑
是颇具吸引力的。ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统与其他导航系统相结
合，还可以进一步提高整个系统的精度和容错性。因此，本著作将
对ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统作较深入、细致的研究。

１．２　导航的基本概念

导航是一门研究导航原理和导航技术装置的学科。导航系统
是确定航行体的位置和方向，并引导其按预定航线航行的整套设
备（包括航行体上的、地面上的和空间设备）。导航系统现已广泛
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地应用于汽车、坦克、船舰、各种飞行器、自主式机器人及石油钻井
等方面。
从事导航、制导与控制、电子及信息专业的广大教师、研究生、

本科生和工程技术人员，简单地了解一下导航的基本概念，以及常
用导航系统的工作原理和基本特点是十分必要的，这对进一步研
究和解决本专业的技术问题也是有帮助的。
本书主要介绍导航系统，对于制导系统只是附带介绍。下面

简单地介绍一下导航的基本概念。
一架飞机从一个机场起飞，希望准确地飞到另一个机场；一艘

舰艇从一个港口出发，要顺利地行驶到另一个港口；一枚导弹从一
个基地发射，要准确地命中所预定的目标，就必须依靠导航和制导
技术。
尽管导航系统和制导系统在许多方面有共同之处，但在某些

方面各自的特点还是明显的。因此，对二者加以区分是必要的。
导航，顾名思义就是引导航行的意思，也就是正确地引导航行

体沿着预定的航线，以要求的精度，在指定的时间内将航行体引导
至目的地。要使飞机、舰船等成功地完成所预定的航行任务，除了
起始点和目标的位置之外，还须要随时知道航行体的即时位置、航
行速度、航行体的姿态、航向等参数，这些参数通常称为导航参数。
其中最主要的就是必须知道航行体所处的即时位置，因为只有确
定了即时位置才能考虑怎样到达下一个目的地的问题。如果连自
己已经到了什么地方，下一步该到什么地方都不知道的话，那就无
从谈起完成预定的航行任务。由此可见，导航问题对飞行来说是
极为重要的。导航工作一般是由领航员完成的。但是，随着科学
技术的发展，现在越来越多地使用导航仪器，使其代替领航员的工
作而自动地执行导航任务。自然，能实现导航功能的仪器、仪表系
统就叫做导航系统。当导航系统作为独立装置并由航行体带着一
起作任意运动时，其任务就是为驾驶人员提供即时位置信息和航
向信息。对航行体的作用就只限于影响操作人员按需要驾驶飞机
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或舰船，使之到达预定的目的地。
以航空为例，测量飞机的位置、速度、姿态等导航参数，通过驾

驶人员或飞行自动控制系统引导其按预定航线航行的整套设备

（包括地面设备）称为飞机的导航系统。导航系统只提供各种导航
参数，而不直接参与对航行体航行的控制，因此它是一个开环系
统，在一定意义上，也可以说导航系统是一个信息处理系统，即把
导航仪表所测量的航行信息处理成需要的各种导航参数。
所谓制导（Ｇｕｉｄａｎｃｅ），则是控制引导的意思，也就是使航行体

按一定的运动轨迹或根据所给的指令运动，以便达到预定的目的
地或攻击预定的目标。例如弹道火箭、人造卫星的运载火箭或宇
宙探测器等，为了击中目标或送上一定的轨道，就必须根据测量仪
器所测得的信息，使运载器准确地按时间，或按所达到的预定高
度、速度及要保持的方位关掉发动机，此后，运载器就受引力的作
用继续飞行［２］。实现制导功能的仪器、仪表系统叫做制导系统。
也就是把导航系统和自动驾驶系统组合在一起成为一个闭环系

统，把导航系统提供的导航信息转换成对航行体航行的控制信息
送给自动驾驶系统，通过自动驾驶系统自动地控制航行体的航行，
这样的闭环系统就是制导系统或航行自动控制系统。另外，如无
人驾驶飞机，按事先设计的轨迹或随地面的引导信息飞向目的地，
这和一般有人驾驶的情况有很大差别，但是它也是制导问题。
随着科学技术的发展，导航渐渐发展成为一门专门研究导航

原理、方法和导航技术装置的学科。在舰船、飞机、导弹、宇宙飞行
器等航行体上，导航系统是必不可少的重要设备。按照近代科技
术语，导航的主要工作就是定位、定向、授时和测速。导航须要连
续提供此类信息，运动愈快，更新愈快，愈无法要求过高的精度。
相比而言，精密定位则是导航的一个极端情况，虽然也定位甚至定
向，但并不要求实时性，对精度要求却很高（ｃｍ级或 ｍｍ级）。由
于能够测得上述导航参数乃至完成导航任务的物理原理和技术方

法很多，因此，便出现了各种类型的导航系统，例如无线电导航系
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统、卫星导航系统、天文导航系统和惯性导航系统，还有地标导航
灯、灯光导航、红外线导航、激光导航、声纳导航及地磁导航系
统等。
作为研究导航定位技术的一本专著，下面扼要地介绍无线电

导航系统、卫星导航系统、天文导航系统、多普勒雷达系统及常用
的几种组合导航系统，以拓宽读者在导航领域的知识视野。鉴于
惯性导航系统在导航中的重要位置，故把惯性导航系统放在第三
章作专门介绍。

１．３　导航系统简介

一、无线电导航系统

无线电导航系统（ＲａｄｉｏＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）是利用无线电技
术测量导航参数，包括多普勒效应测速、用雷达测距和测方位、用
导航台定位等，它是一种广泛使用的导航系统。该系统的主要优
点是：不受使用时间、气候条件的限制，设备较为简单，可靠度较高
等。尽管无线电导航系统的定位精度不受使用时间、气候条件的
影响，但它的输出信息主要是载体位置，对精确导航系统来讲，其
定位精度仍然不高，且工作范围受地面台覆盖区域的限制。这种
系统的工作与无线电波传播条件有关，在某种程度上受人工干扰
的影响。无线电盲目着陆系统也属于无线电导航系统的范围。

二、卫星导航系统

卫星导航系统（ＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）是继惯性导航
之后导航技术的又一重大发展。可以说，卫星导航是天文导航与
无线电导航的结合物，不过是把无线电导航台放在人造地球卫星
上罢了。当然，这种导航方法只有在航天技术充分发展的今天才
有实现的可能。２０世纪６０年代初，旨在服务于美国海军舰只的
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ＴＲＡＮＳＩＴ子午仪卫星导航系统出现了。７０年代提供给民用，利
用装在航行体上的接收机，接收导航卫星发出的无线电信号，并测
量因卫星相对用户接收机不断运动而产生的多普勒频移，由此确
定航行体在地球上的位置等导航参数。作为第一代卫星导航系
统，子午仪系统实现了全球范围内的核潜艇、导弹测量船、各种军
用舰艇、民用舰船的全天候导航，并在大地测量、精密定位、高精度
授时、监测地球自转等方面得到广泛应用，显示了卫星导航定位的
优越性。

ＧＰＳ是美国国防部研制的第二代卫星导航系统。早在１９６４
年，子午仪系统投入使用后不久，尽管该系统在作用范围和导航精
度上都较已有的导航系统（如罗兰—Ｃ、奥米加等）优越，但是子午
仪系统的单星、低轨、测速体制限制了它在陆地、空中（不知高程）
和高动态用户的应用。即使是对海上用户而言，由于它在时间上
的不连续（间隔约１．５ｈ的断续定位［５］），须要和惯性导航系统结
合，也不能作为一种独立的导航手段。正是由于这些原因，美国空
军、海军还是在它投入使用后不久就开始研究取代它的新一代卫
星导航系统，分别提出了“６２１Ｂ”计划和“ＴＩＭＡＴＩＯＮ”计划。这两
个方案差别很大，各有优缺点。海军的“ＴＩＭＡＴＩＯＮ”方案基本上
是一个二维系统，而且在高动态环境中缺乏连续更新位置的能力。
空军的“６２１Ｂ”方案，虽然能在高动态环境下工作，但为了能提供
全球覆盖，至少需要４个分离的卫星星座，每个星座需要一个独立
的地面控制站为它服务。１９７３年，美国国防部在这两个方案的基
础上，决定发展各军兵种共同使用的国防卫星导航系统———ＧＰＳ。
这项计划由空军牵头负责研制，并专门设立了一个联合办公室，具
体负责ＧＰＳ的研制、试验、采购和部署，参加单位有空军、海军、陆
军、海军陆战队、海岸卫队、运输部、国防部制图局和国防预研计划
局。１９７８年，一些北大西洋公约组织的国家与美国签订了一项谅
解备忘录，同美国一起参加ＧＰＳ的研制与部署。这些国家包括比
利时、加拿大、丹麦、法国、原联邦德国、意大利、荷兰、挪威和英国。
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澳大利亚也通过双边协议参加了ＧＰＳ计划。目前，ＧＰＳ应用的范
围、深度以及基于ＧＰＳ的许多组合系统、复合系统和间接的应用
还处于不断探索中。关于ＧＰＳ导航定位的基本原理，这方面的书
籍、资料很多，由于本书所研究的内容所限，这里不作介绍，有兴趣
的读者，请阅读有关ＧＰＳ的专业书籍。

三、天文导航系统

天文导航系统（ＣｅｌｅｓｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）是用天文方法
观测星辰日月等天体来确定航行体的位置，以引导航行体沿预定
航线到达目的地的一种导航方法。它是一门古老而崭新的技术，
在导航技术中占有重要的位置。
天文导航最早在航海方面发展起来，利用六分仪人工观测星

体高度角来确定航行体的位置。现在发展为星体跟踪器测高度角
及方位角，推算航行体在地球上的位置及航向。它是利用光学或
射电望远镜接收星体发射来的电磁波去跟踪星体，在地球附近导
航将受到云层及气象条件的限制，在空气稀薄的高空和宇宙航行，
则是比较理想的。天文导航系统是一种自主式导航系统，不需要
地面设备支持，不受人工或自然形成的电磁干扰，不向外辐射电磁
波，隐蔽性好，与其他导航设备组合能够获得高精度的导航数据，
且误差不随时间积累。

四、多普勒系统

多普勒系统的工作方式是主动的，它不需要地面台，其测速精
度约为航行精度的１／１００～１／１０００，并且抗干扰能力较强。但是，
由于它工作时必须发射电波，容易暴露自身。此外，工作性能与反
射面的形状有关，如在水平面或沙漠上空工作时，由于反射性不好
就会降低性能。同时，其精度也受天线姿态的影响，当接收不到反
射波时就会完全丧失工作能力。
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五、其他导航仪表

除了上面讲的几大类导航系统外，还有磁罗盘、陀螺罗盘、空
速表、计程仪等一般普通导航仪表，这些仪表虽然提供的航向及速
度不够精确，但作为导航应急使用往往是十分必要的。

六、组合导航系统

飞行器的发展对于导航系统在精度、可靠性等方面都提出了
越来越高的要求，从国防现代化的要求来讲，单一的导航系统已难
于满足要求。因此，导航技术向着组合方向发展是一个必然的趋
势。当前，人们最关心并得到实际应用的主要是图像辅助的ＩＮＳ
组合导航系统，ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统，以及最近发展起来的

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统。下面对这几种常用的组合导航系统作
简单介绍。

１图像辅助的ＩＮＳ［２］

图像辅助的ＩＮＳ是由地图匹配定位系统和惯性导航系统组
成，它利用地图匹配定位系统给出的精确位置信息，来消除惯性导
航系统由于陀螺漂移和加速度计误差所造成的误差积累（即惯导
的定位误差），大大地提高了飞行器的导航精度。后面将要讲到，
惯导系统主要用３个正交安装的加速度计来测量载体的加速度，
用３个正交安装的陀螺仪来测量载体的角速度或角位置。后者提
供的信息，用来稳定一个导航坐标系，这个坐标系可以是平台式惯
导的物理机电平台，也可以是捷联式惯导的数学平台。所谓地图
匹配指的是把两个不同的传感器从同一景物录取下来的两幅地图

在空间上进行对准，以便确定出这两幅地图之间相对平移和旋转
的过程。在地图匹配定位系统中，首先，将飞行器预定飞行轨道下
面事先侦察到的一系列地面图像存入到飞行器计算机的存储器

中；然后，当携带图像传感器的飞行器飞行到预定的位置，便即时
测量出本地的实时地图；进一步，将所获得的实时地图与预存的已
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知地理位置关系的本地的基准图在计算机中进行匹配比较，就可
以确定出飞行器的当前位置或者偏离预定位置的纵向和横向偏

差。另外，还可以提供航向和航向偏差的信息。如果把以目标为
中心的基准图与武器系统在寻的过程中录取下来的实时图像进行

匹配比较的话，那么利用匹配定位原理还可以确定出两个图像中
心之间的偏移量，将其馈送到制导控制系统中就能使武器非常精
确地命中目标，实现图像匹配的寻的制导。可见，地图匹配定位系
统可以用作飞行器（例如巡航导弹）的中制导和末制导，又可以用
作寻的制导。
通常，图像匹配定位系统由一个观察地面的成像传感器、一个

存储预定飞行轨道下面一系列基准图的存储装置和一台将实时图

像与基准图进行匹配比较并作信息处理的计算机（通常称之为相
关处理机）组成。
图像传感器可以是光学的、雷达的，或辐射测量的，其扫描方

式既可以是一维的，又可以是二维的。机载图像传感器主要有光
学摄影机、电视摄像机、红外热图像仪、推扫式ＣＣＤ多波段扫描
仪、激光高度计、真实孔径雷达、合成孔径雷达等。随着图像传感
器的发展，其“视觉感知范围”扩大了，光谱范围由仅仅是可见光部
分扩大到波长较长的红外、微波部分和波长较短的紫外部分，并且
每一部分可以分得更细。人们接受信息的方式也发生了变化。从
单一传感器到多种传感器，从静态到动态，从机械扫描到电荷耦合
器阵列，从真实孔径雷达到合成孔径雷达，接受信息的能力得到了
增强。像幅范围不断扩大，分辨率不断提高。而且，通过不同的传
感器可实现全天时（不管白天、黑夜）、全天候（不管晴天、雨天）摄
影，并能穿透云层、穿透植被、穿透地表。目前，还在向着更加高深
的方向发展。
存储装置可以是磁带（盘），高密度的半导体存储器，或者混合

形式的磁芯 半导体存储器。目前机载高速度、大容量的动态随机
存储器和光盘的发展，使得在飞机上存储一个卫星或大地测绘获
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得的全球数字地图数据库成为现实。
相关处理机可以是光学或电学的模拟处理器，可以是一台高

速微处理机或者一台由硬件搭成的高速数字相关器，也可以是光
学 计算机混合式的相关处理器。数字图像处理的性能不仅取决
于硬件的研制，而且取决于软件的开发和必要的科学储备。图像
分析处理软件及针对各种问题的应用软件的多寡和硬设备一样，
直接决定着系统的图像处理能力。相关处理机（简称相关器）是地
图匹配定位系统的心脏部分。所以，为了弄清楚这种定位系统的
工作原理，应首先掌握各种各样的相关处理算法和描述这些算法
性能的质量指标，然后，根据具体情况对各种指标进行权衡，选择
一种或多种处理算法（后者称为混合算法）来实现所需要的相关处
理，并构成一个相应的匹配定位系统。
随着传感器、图像处理、信息存储等技术的不断发展和软、硬

件实时处理能力的不断提高，图像辅助的ＩＮＳ优越性将得到充分
发挥。

２ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统

ＧＰＳ可以提供全球三维位置、速度和时间，已是先进国家三
军通用的导航定位设备。它与ＩＮＳ有很强的互补性，两者相结合
构成的ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统精度非常高，具有优良的导航性
能，是目前首选的组合导航系统。
早在２０世纪７０年代初，美国ＧＰＳ计划刚刚起步时，在一颗

卫星也没有发射的情况下，由于ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统所具有
的潜在优良性能，ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统的先期研究工作就已经
开展起来了。随后，有关ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统的论文、报告大
量出现在各种专业会议和学术期刊上，各国的导航设备公司特别
重视发展ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统，已研制成功的或正在发展中的

ＩＮＳ／ＧＰＳ系统正广泛应用于航空、航天等各个领域。ＩＮＳ／ＧＰＳ
组合系统利用ＧＰＳ和ＩＮＳ互补的特点，使组合系统不仅继承了两
个独立系统各自的优点，而且随着组合水平的提高，即两者互相辅
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助、使用信息的加强，组合还能带来附加的好处。一个全面组合、
信息充分交流的ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统具有以下优点：

（１）限制了ＩＮＳ的漂移。ＧＰＳ接收机提供了一个足够稳定的
高精度参照系，可用来限制、重调ＩＮＳ固有的漂移特性。

（２）提高了 ＧＰＳ接收机的抗干扰能力和信号的动态跟踪性
能。这是ＩＮＳ对ＧＰＳ接收机信息辅助的第一个方面。ＩＮＳ能够
为ＧＰＳ接收机的信号跟踪环路提供飞行器的速度信息，可以补偿
因多普勒效应而引起的误差，同时能使跟踪环路工作在窄带状态
下，解决了抗干扰和动态跟踪对跟踪环路带宽的矛盾要求。这种
辅助不仅提高了ＧＰＳ接收机在高动态情况下跟踪信号的能力，而
且增大了ＧＰＳ接收机对敌方干扰的容限。

（３）提高了ＧＰＳ接收机开机时信号的快速捕获能力和由于姿
态机动（遮挡）所引起信号丢失之后的再捕获性能。这是ＩＮＳ对

ＧＰＳ信息辅助的第二个方面。ＩＮＳ提供的载体的位置、速度，加
上信号丢失前最后储存的卫星星历和当前时间，可以计算出码和
载波跟踪环路大致的初始状态，从而提高了ＧＰＳ接收机的信号捕
获、再捕获能力。

（４）提高了整个系统的容错性能。ＧＰＳ和ＩＮＳ为检测两个系
统的硬、软件故障提供了非相关余度。

（５）ＩＮＳ的校正。在ＧＰＳ卫星遮盖和信号跟踪处于良好状
态下，可对常规的ＩＮＳ误差源进行连续的校正。当ＧＰＳ接收机由
于某种原因，信号暂时丢失时，可用ＩＮＳ进行导航。

（６）系统的高导航信息输出率。如果组合系统采用ＩＮＳ作为
基本的处理输出，则系统输出的数据率大大优于ＧＰＳ接收机单独
工作时的输出率。ＧＰＳ单独工作时，输出的导航信息的数据率为

１～１０Ｈｚ，而ＩＮＳ输出的数据率可达５０Ｈｚ。
（７）减轻了ＧＰＳ卫星不良几何配置和少于４颗可见星时的性

能恶化程度。
（８）系统精确的姿态信息输出。目前，多重天线配置的ＧＰＳ
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接收机的载体姿态求解仍在发展之中，尚不能满足高动态时的精
度和高数据率的要求。在ＩＮＳ／ＧＰＳ组合的条件下，ＩＮＳ可提供比

ＩＮＳ单独工作时精度更高的姿态信息。
（９）ＩＮＳ的动基座对准能力。ＧＰＳ能使ＩＮＳ具有动基座、空

中对准的能力，大大提高了整个系统的快速反应能力。
上述ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统所具有的潜在优良性能，并非是任

何水平的ＩＮＳ／ＧＰＳ系统所能达到的。对不同的ＩＮＳ／ＧＰＳ硬件
和软件组合水平，从ＧＰＳ接收机和ＩＮＳ互相独立工作，“表决”选
择其中的最好解、最简单、低水平组合的方式，到能够达到上述全
部９个优点的最复杂、最全面的组合方式的两个极端情况之间有
许多的组合方式，构成了一个大的组系。
如上所述，ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统有许多优点，当然也存在

着许多缺点。其主要缺点是ＧＰＳ技术由美国控制，它不允许未经
批准的用户将ＧＰＳ用于军事目的；而且美国一再强调，它将保留
在任何时候不加警告的情况下，对ＧＰＳ信号进行加密的权利，这
样，用户在使用中将承担风险，一旦发生事变，将改变成不能解译
的电波信号，而且精密星历资料处于外国国家机关的管理之下，也
多有不便。所以，可以利用ＧＰＳ，但绝对不能依赖ＧＰＳ。因此，仅
仅依靠ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统难以适应我国国防建设和现代化
战争的需要，还须要积极发展具有自主性的卫星定位系统，如北斗
双星定位系统。而相比之下，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的技术则完
全可以由我们自己所掌握和控制，因此，本著作将对该组合导航系
统作较全面、深入的研究。

３ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统
雷达是用无线电波探测目标的利器，为了更好地发挥雷达的

作用，人们一直在努力寻找提高雷达分辨率的新方法。随着信息
论在雷达领域的应用、雷达信号分析和设计的发展、全息摄影技术
的完善，这一目标终于实现，并导致分辨率很高的新型雷达———合
成孔径雷达———的诞生。几十年来，合成孔径雷达无论在理论上，
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还是在技术上都在不断发展，现已成为军事侦察和微波遥感的有
力工具，得到了越来越广泛的应用。而我国是于２０世纪７０年代
中期开始研制合成孔径雷达的，经过２０多年的发展，已连续突破
了一系列关键技术，不仅研制成功单测绘通道、单极化成像合成孔
径雷达，而且还研制成功多测绘通道、多极化成像合成孔径雷
达［５］。因此，在此基础之上，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统也就出现并
发展起来。

ＳＡＲ对ＩＮＳ已有的修正方法是：
（１）精确的速度修正能力。此时ＳＡＲ实际上是一部精确的多

普勒雷达，它可测出分解在机体坐标系内的地速。但我们知道，仅
有速度修正，不能对ＩＮＳ的位置误差提供有效的观测量。

（２）测出飞机相对地标的距离、距离变化率。由于地标的位置
是精确知道的，比较计算的距离、距离变化率与测量的距离、距离
变化率，便可获得对ＩＮＳ的位置、速度的修正。这种方法对ＩＮＳ
的修正速率，受地标数目的限制，而且有可能出现以下误差。
不可检测：原先准备好的能检测出来的地标，在实际中可能观

察不到。也许它不再存在了（比如原来的道路被铲除作为耕地），
也许它根本就不存在（是机械地图的错误），也许机载传感器检测
不出来（比如机载地图是光学摄影图，而机载传感器是雷达），或者
检测参数选择得不合理。
误警告：可能观察出了机载地图未指示的目标，也许它是由信

号和图像处理造成的（比如雷达图像中的斑点造成的伪地标）；也
许它确实存在，但用于准备航路的系统不能检测出来，或者是假定
它不明显而剔除了。
不确定：一个被观察的地标可能与其他存在的东西混淆了，因

为它们很像。这种不确定经常发生，限制了卡尔曼滤波器的使用，
因为要考虑的不只一个位置。
图像畸变：这通常是由截获过程中飞行器的位置或姿态的不

确定引起的，它使地标定位出现误差。
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（３）利用ＳＡＲ提供三维速度、距离、距离变化率、高度、方位等

７个观测量对ＩＮＳ进行修正。这种方法提供的信息较全面，精度
很高，但仍受地标数目的限制，更新速度很慢，一般为１００ｓ左右，
这使单纯利用ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统受到了限制。
组合导航系统的主要优点就是充分利用各种不同导航系统之

间的互补性来提高导航精度。但是，两种导航系统的组合在应用
上仍有很大的局限性，如ＩＮＳ／地形匹配组合系统在高高度或平
坦、海洋上空就无法应用。而ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统在山区低高度
飞行时，因可见星数量受到较大的影响，有时也难于应用。为了适
应各种不同的飞行情况，进一步提高导航性能，从８０年代开始出
现了多种导航系统的组合，也叫做多传感器组合导航系统。

七、导航系统的发展方向

导航系统发展的总趋势是惯性／多传感器组合导航系统，它将
具有高精度、高可靠性、高自主性、高动态性能、高抗干扰性能和隐
身性能，并能根据各个战术阶段、任务目标、威胁环境、各导航传感
器信息的可获得程度，动态、智能地选择最好的导航传感器信息
源，提供一个容错的融合导航信息来满足航行任务的要求。
当然在军事上，惯性导航系统是任何导航系统都无法代替的，

组合导航系统都是以惯性导航系统为主的。以惯性导航系统为主
的组合导航的发展，从比较简单的惯性／多普勒、惯性／大气数据、
惯性／天文、惯性／伏尔／测距仪、惯性／塔康等组合方式开始，发展
到惯性／地形匹配、惯性／ＧＰＳ和惯性图像匹配，以及多种系统和
传感器组合的惯性／地形加景象匹配／ＧＰＳ组合系统，甚至有什么
信息源就有利用什么信息源的多传感器组合系统。
这种多传感器惯性组合导航系统的主要优点是：
（１）仍然以惯性导航系统为主导航系统。
（２）利用分散估计理论或者联邦滤波器、多模态滤波器进行

组合。
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（３）可以应用数据融合理论，融合多传感器的信息。
（４）实现各子系统间的互补。
（５）具有容错能力。
（６）可以设计成多模态、多功能的系统。
（７）对多个系统可以实现智能化管理。
在这种多传感器惯性组合导航系统中，如何应用专家系统、模

糊控制、人工智能、神经网络及浑沌理论等一些新概念、新理论，则
是须要进一步探索的新课题，有大量的工作要做。从发展趋势来
看，这种智能化的多传感器惯性组合导航系统将是下一代导航系
统的主要模式。因此，本书将在最后一章对基于智能化信息融合
技术的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统进行研究。

１４　小　结

本章首先对导航系统的发展概况做了简述；然后介绍了导航
的基本概念；最后对无线电导航系统、卫星导航系统、天文导航系
统、多普勒雷达系统及几种常用的组合导航系统做了扼要介绍。
作为研究导航定位技术的一本专著，本章最后提出了导航系统的
发展方向，供读者在今后研究导航系统时借鉴。
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第二章　地球几何形状与重力场

在第一章中，介绍了导航的基本概念和几种常用的导航系统。
当谈到惯性导航与地球的关系时，总是把地球假设为不转动的球
体，这只是为了使问题简化、研究方便，而接近实际情况的地球应
该理解为旋转的椭球体。由于导航的主要功能是能够精确地确定
航体在地球上的位置，因此，有必要进一步了解有关地球的知识。
在导航定位问题中，定位是确定飞行器在地球及其外部空间中的
位置；测速是确定飞行器相对于地面的运动速度。无论是惯性导
航，还是ＧＰＳ，定位模型方程的建立与解算等问题，都直接或间接
地用到地球几何形状及其重力场参数。另一方面，近地飞行器导
航定位中，定位仪器本身始终受到地球重力场的作用。特别是

ＩＮＳ定位过程中，地球引力加速度不可区分地反映在加速度计的
比力观测量中。许多学者的研究结果表明了地球扰动引力场是影
响ＩＮＳ定位精度的一个重要因素。
飞行器相对地球的位置通常用经纬度坐标来表示。就纬度而

言有好几种：测地纬度、天文纬度、地理纬度等。地球表面某一点
的纬度，是该点的地垂线方向和赤道平面之间的夹角。人们平时
以重力方向作为垂线方向，这只是垂线方向的一种规定，还有其他
垂线方向的规定。可以说每一种纬度相应有一种垂线的规定。垂
线不仅和纬度密切相关，而且它直接代表着飞行器的水平基准。
关于这方面的知识是学习和研究导航系统必不可少的内容。
本章首先介绍地球的几何形状，然后介绍地球的重力场，最后

介绍垂线、纬度、高度的定义和常用的导航坐标系。
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２．１　地球的几何形状

对飞行器来讲，最基本的导航参数就是即时位置———飞行器
在某时刻相对地球的位置。为了准确地描述飞行器相对地球的位
置，首先必须弄清楚关于地球形状的描述。

一、地球形状的描述

地球表面的形状起伏、高低不平，有高山、盆地、海洋等，它的
真实形状很不规则，并不是一个理想的椭球体。由于地球绕其极轴
转动，所以赤道各处的地球半径比极轴方向的半径要长，因而地球
可以类似看做一个“旋转椭球体”。但又不能用旋转流体的平衡模
型来想像它，因为地球不是匀质物体。这种不规则的真实球体无法
用数学模型来表达，因此，在导航中通常不用它来描述地球的
形状。
地球的曲面可以用数学模型来描述。那么该如何描述呢？海洋

中各处的海平面与该处的重力矢量相垂直，若采用海平面作为基
准，把它延伸到全部陆地形成一个表面，称之为“大地水准面”，而
这个面所包围的几何体是一个椭球体，这就是所谓的“大地水准
体”，其长、短轴由大地测量确定。大地水准面体现了地球各处重力
矢量的分布情况，且因地球各处经纬度的测量与重力测量有关，所
以用大地水准体表示地球形状是比较合理的。
地球是一个旋转椭球体，赤道平面是圆，其半径为Ｒｅ，地球极

轴半径为Ｒｐ，赤道半径Ｒｅ比极轴半径Ｒｐ长。取坐标系Ｏｘｙｚ，原点
在地球的球心，Ｏｘ轴及Ｏｙ轴在赤道平面内，Ｏｚ轴与地球自转轴
重合，如图２．１所示。
根据图２．１，由空间解析几何知识，可以写出地球椭球体的曲

面方程为
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ｘ２＋ｙ２
Ｒ２ｅ

＋ｚ
２

Ｒ２ｐ
＝１ （２．１．１）

ｅ＝Ｒｅ－ＲｐＲｅ
（２．１．２）

式中ｅ为地球的椭圆度，通过大地测量取得参数。用式（２．１．１）表
达的地球表面，称之为“参考椭球体”。

图２．１　 参考椭球体

最后还应指出，地球形状在一定近似条件下还可以用圆球体
来描述。例如在分析导航系统的导航参数误差时，地球半径就可以
用平均半径来代替，此时就是将地球近似看做圆球体。

二、参考椭球体介绍

地球参考椭球体的赤道平面是圆平面，所以参考椭球体可用
赤道平面半径（即长半径）Ｒｅ和极轴半径（即短半径）Ｒｐ来描述，或
者用长半径Ｒｅ和椭圆度（曲率）ｅ来描述，即

ｅ＝Ｒｅ－ＲｐＲｅ
此外，大地测量还常用偏心率ｆ来描述参考椭球体的椭圆程

度，即第一偏心率为

ｆ＝ Ｒ２ｅ－Ｒ２槡 ｐ

Ｒｅ
（２．１．３）
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第二偏心率为

ｆ′＝ Ｒ２ｅ－Ｒ２槡 ｐ

Ｒｐ
（２．１．４）

参考椭球体有很多种，目前各国采用的参考椭球体已有十几
种之多，但是大部分都是仅在局部地区测量大地水准面的基础上
确定的，仅对某些局部地区适用。世界各国使用的部分参考椭球体
参数列于表２．１。

表２．１　 各国使用的部分参考椭球体参数

名称 长半轴Ｒｅ／ｍ 短半轴Ｒｐ／ｍ 曲率ｅ 使用国家或地区

克拉克（１８６６） ６３７８２０６ ６３５６５８４ １／２９５．０ 北美

海福德（１９０９） ６３７８３８９ ６３５６９１２ １／２９７．０ 欧洲、北美及中东

克拉索斯基（１９４０） ６３７８２４５ ６３５６８０３ １／２９８．４７ 前苏联

１９７５年国际会议

推荐的参考椭球体
６３７８１４０ ６３５６７５６ １／２９８．２７ 中国

ＷＧＳ—８４ ６３７８１３７ ６３５６７５３ １／２９８．２７ 全球

　　注：ＷＧＳ—８４系美国国防部地图局于１９８４年制定的全球大地坐标系，表中所列数

据系指 ＷＧＳ—８４坐标系所选定的参考椭球体。

三、地球参考椭球体主曲率半径

曲面上某动点沿某一方向的弯曲程度是用曲率来描述的。曲
率的倒数是曲率半径Ｒ，即

Ｒ＝ｌｉｍ
Δφ→０

Δｓ
Δφ

＝ ｄｓ
ｄφ

（２．１．５）

式中，Δｓ为小量位移，Δφ为小量位移角。
而曲率半径Ｒ也是描述动点速度ｖ与角速度ω之间关系的函

数，即
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ｖ＝Ｒω （２．１．６）
式中，ｖ＝ｄｓ／ｄｔ；ω＝ｄφ／ｄｔ。
由于实际导航中，经常须要从载体相对地球的位移或速度来

求取经纬度或相对地球的角速度，因此必须研究参考椭球体的曲
率半径。
如图２．２所示，参考椭球体子午圈上Ｐ０ 点的曲率半径ＲＭ 和

卯酉圈（其所在平面与子午面垂直）上Ｐ０点的曲率半径ＲＮ称为地
球在Ｐ０ 点的主曲率半径。

图２．２　 参考椭球体子午圈与卯酉圈

下面将详细介绍ＲＭ 和ＲＮ 与纬度Ｌ间的关系式。

地球参考椭球体子午面是一个以赤道半径Ｒｅ为长轴，极轴半
径Ｒｐ为短轴的椭圆。由于这个椭圆可取在坐标Ｏｘｚ平面内，则设

参考椭球上任意一点Ｐ０（ｘｅ，ｚｅ）所在的子午面如图２．３所示，根据
平面解析几何知识，椭圆参数方程为

ｚ２ｅ
Ｒ２ｐ
＋ｘ

２
ｅ

Ｒ２ｅ
＝１ （２．１．７）

可以得出

ｄｚｅ
ｄｘｅ ＝－

Ｒ２ｐ
Ｒ２ｅ
ｘｅ
ｚｅ ＝－

ｃｏｔＬ （２．１．８）

由式（２．１．２）和式（２．１．３）可得

Ｒ２ｐ
Ｒ２ｅ
＝ （１－ｅ）２ ＝１－ｆ２ （２．１．９）
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将式（２．１．９）代入式（２．１．８）得

ｚｅ＝ （１－ｅ）２ｘｅｔａｎＬ
再代入式（２．１．７）得

ｘｅ＝ Ｒｅ
（１－ｅ）２ｔａｎ２Ｌ＋槡 １

（２．１．１０）

从而

ｚｅ＝ （１－ｅ）２ｔａｎＬ Ｒｅ
（１－ｅ）２ｔａｎ２Ｌ＋槡 １

＝

（１－ｅ）２Ｒｅ
（１－ｅ）２＋ｃｏｔ２槡 Ｌ

（２．１．１１）

图２．３　 子午面椭圆

根据曲率半径的定义式（２．１．５），可以推导出子午面的曲率半
径ＲＭ 为

ＲＭ ＝ １＋ ｄｚｅ
ｄｘ（ ）ｅ［ ］

２ ３／２ ｄ２ｚｅ
ｄｘ２ｅ

（２．１．１２）

由式（２．１．８）得

ｄ２ｚｅ
ｄｘ２ｅ

＝ １
ｓｉｎ２Ｌ

ｄＬ
ｄｘｅ

（２．１．１３）

由式（２．１．１０）得

ｄｘｅ
ｄＬ ＝－

（１－ｅ）２ＲｅｔａｎＬｓｅｃ２Ｌ
［（１－ｅ）２ｔａｎ２Ｌ＋１］３／２

（２．１．１４）

将式（２．１．１４）代入式（２．１．１３），并将式（２．１．１３）和式（２．１．８）代
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入式（２．１．１２），得

ＲＭ ＝
（１－ｅ）２Ｒｅ／ｃｏｓ３Ｌ

［（１－ｅ）２ｔａｎ２Ｌ＋１］３／２ ＝

（１－ｅ）２Ｒｅ
［（１－ｅ）２ｓｉｎ２Ｌ＋ｃｏｓ２Ｌ］３／２

（２．１．１５）

略去二阶小量项，得

ＲＭ ≈Ｒｅ（１－２ｅ＋３ｅｓｉｎ２Ｌ） （２．１．１６）
于是，在知道纬度为Ｌ处的子午面曲率半径ＲＭ 以后，就可以

从载体的北向速度ｖｎ求出载体相对地球沿东向的转动角速度ωｅ，
即

ωｅ＝－Ｌ＝－ｖｎ／ＲＭ （２．１．１７）
设载体以东向对地速度ｖｅ 沿纬线圈飞行产生极轴方向的角

速度ωｚｅ，则有

ωｚｅ ＝λ＝
ｖｅ
ｐ０ｃ＝

ｖｅ
ｘｅ

（２．１．１８）

而北向角速度ωｎ是极轴方向角速度ωｚｅ 的分量，则

ωｎ＝ωｚｅｃｏｓＬ＝
ｖｅ
ｘｅ
ｃｏｓＬ （２．１．１９）

ωｎ同时也是载体以东向速度ｖｅ 沿卯酉圈飞行所产生的相对
地球的角速度，则

ωｎ＝ｖｅ／ＲＮ （２．１．２０）
故卯酉圈曲率半径ＲＮ 为

ＲＮ ＝ｖｅ／ωｎ＝ ｘｅ
ｃｏｓＬ

（２．１．２１）

将式（２．１．１０）代入上式可得

ＲＮ ＝ Ｒｅ
［（１－ｅ）２ｓｉｎ２Ｌ＋ｃｏｓ２Ｌ］１／２

（２．１．２２）

同样对于上式，略去一些二阶小量项，得

ＲＮ ≈Ｒｅ（１＋ｅｓｉｎ２Ｌ） （２．１．２３）
自此，分别求出了主曲率半径ＲＭ 及ＲＮ，如式（２．１．１６）和

４２



式（２．１．２３）所示，可见它们都是纬度Ｌ的函数。在计算经纬度时
将用到ＲＭ 和ＲＮ，而不用球体半径Ｒ，因为通常把地球视为球体，
曲率半径用定值Ｒ（即地球半径）来计算经纬度误差太大了。
与从ωｎ和ｖｅ之间的关系求得主曲率半径一样，同样可以从任

意方向的对地速度与角速度之间的关系求得参考椭球上任意方向

的曲率半径。在此就不作赘述了。

２．２　 地球的重力场

根据牛顿万有引力定律，地球周围空间的物体都要受到地球
所产生的引力作用，因而地球引力在地球周围形成了引力场。而在
测量地球周围物体所受引力时，必然要受到地球自转效应的影响。
因此，通常实际测量的是地球引力与地球自转效应的合效应，即所
谓的重力。同样，地球周围空间的物体均要受到地球重力的作用，
于是地球重力在地球周围形成了重力场。
地球表面某一点Ｍ的重力ｇ（确切讲是重力加速度）是由万有

引力Ｇ（确切讲是引力加速度）和地球自转轴的离心惯性力Ｆ（向
心加速度的反方向）合成而来的。如图２．４所示。

图２．４　 重力矢量图

其中

ｇ＝Ｇ＋Ｆ （２．２．１）
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设Ｐ点相对地球中心的位置矢量为Ｒ，地球自转角速度为Ω，
那么Ｐ点单位质量的离心惯性力Ｆ 为

Ｆ＝－Ω×（Ω×Ｒ） （２．２．２）
从而，Ｐ点的重力矢量ｇ可以表示为

ｇ＝Ｇ＋Ｆ＝Ｇ－Ω×（Ω×Ｒ） （２．２．３）
其中，地球自转角速度Ω也表示为ωｉｅ，国际天文学联合会（ＩＡＵ）
提供的数值为Ω＝７２９２１１５．１４６７×１０－１１ｒａｄ／ｓ≈１５．０４１１°／ｈ。
按照参考椭球体参数，理论上可以计算出不同纬度处的重力。

对应于国际椭球体，一般采用的重力计算公式为

ｇ＝ｇ０（１＋０．００５２８４４ｓｉｎ２Ｌ－０．０００００５９ｓｉｎ２２Ｌ）
（２．２．４）

式中，ｇ０ ＝９７８．０４９ｃｍ／ｓ２ ≈９．８ｍ／ｓ２，Ｌ为地理纬度。
由于地球形状不规则，质量分布不均匀，所以根据这个公式计

算出的值和大地实际测量的重力数值之间存在着差别，一般把这
种差别叫做重力异常。因为其量值很小，故而可以忽略不计。而实
测的重力方向（大地水准面的垂直方向）与该点在参考椭球体处
的法线方向也不一致，这种偏差称为垂线偏斜。常用南北方向和东
西方向的两个偏斜角ξ和η来表示垂线偏斜。垂线偏斜通常大致有
几个角秒，最大不超过２０″，但与ｇ有关的精密导航方法必须考虑
这种影响。在惯性导航设计中，通常不补偿这种垂线偏斜量，在误
差分析中可以考虑。

２．３　 导航垂线、纬度及高度的定义

在导航计算中，纬度是十分重要的参数。地球表面某点的纬
度，指的是该点的垂线方向和赤道平面之间的夹角。因为地球本身
是一个椭球体，形状、质量分布又极不规则，所以纬度的定义显得
比较复杂。地球表面某点常用的垂线和纬度分别有如下几种（见
图２．５）。
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１垂线的定义
地球表面的垂线有如下４种（如图２．５所示）：
（１）地心垂线 ——— 参考椭球体上Ｐ０ 点到地球中心Ｏ的连线

Ｐ０Ｏ称为地心垂线，即地心垂线定义为地球表面某一点和地心的
连线。

图２．５　 地球的各种垂线与纬度

（２）引力垂线 ——— 参考椭球体上Ｐ０ 点沿该点地球引力方向
的连线称为引力垂线，即引力垂线定义为沿地球引力方向的直线。

（３）地理垂线 ——— 参考椭球体上Ｐ０点的法线Ｐ０Ａ称为地理
垂线，也叫测地垂线，即地理垂线定义为地球表面某一点法线方向
的直线。

（４）天文垂线 ——— 参考椭球体上Ｐ０ 点沿该点地球重力方向
的连线Ｐ０Ｂ称为天文垂线，也叫重力垂线，即天文垂线定义为沿
地球重力ｇ方向的直线。
这４种垂线的方向是各不相同的，通常比较关心的是地理垂

线和天文垂线，它们之间的偏差一般不超过半个角分，因此在飞行
导航时可以忽略，并把地理垂线和天文垂线看成是重合的。

２纬度的定义
地球纬度的定义有如下４种（分别对应于以上的４种垂线）：
（１）地心纬度 ——— 地心垂线Ｐ０Ｏ和赤道平面之间的夹角ＬＣ

称为地心纬度。
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（２）引力纬度———引力垂线和赤道平面之间的夹角称为引力
纬度。

（３）地理纬度———地理垂线（椭球法线）Ｐ０Ａ和赤道平面之间
的夹角Ｌｔ称为地理纬度。地理纬度是大地测量工作中须要测量的
参数。通常所说的纬度Ｌ就是指地理纬度。

（４）天文纬度——— 天文垂线（重力方向）Ｐ０Ｂ和赤道平面之间
的夹角Ｌｇ称为天文纬度。
因为地理垂线和天文垂线之间的偏差很小，所以地理纬度和

天文纬度通常可以看成是近似的。往往把这两种纬度统称为地理
纬度，并用Ｌ表示。
地心纬度ＬＣ和地理纬度Ｌ之间存在一个角度差，称之为地球

表面的垂线偏差δ。如图２．６所示。

图２．６　 地球表面的垂线偏差

δ＝Ｌ－ＬＣ （２．３．１）
该垂线偏差可以近似计算为

δ≈ｅｓｉｎ２Ｌ （２．３．２）
通常，导航中使用地理纬度，而在理论计算中又常以地心纬度来计
算。因此在使用中，须要对二者之间进行必要的换算。

３高度的定义
假设空中载体在Ｐ点（见图２．５），该点对应于参考椭球体的

法线交参考椭球体于Ｐ０点，设ＰＰ０交大地水准线于Ｐ１点，交地球
真实地形线于Ｐ２ 点，那么称ＰＰ０ 为飞行高度Ｈ（简称高度），ＰＰ１
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称为海拔高度ｈ（或绝对高度），ＰＰ２ 为相对高度，Ｐ１Ｐ２ 为当地的
海拔高度，Ｐ０Ｐ１ 为大地起伏。
严格地来讲，无论哪种高度，指的都是当地大地水准面法线方

向的长度。而为了描述方便，通常用参考椭球面上的法线来代替大
地水准面法线进行测量计算。

２．４　 导航常用坐标系

宇宙间的物体都在不断运动，但对单个物体来讲是无运动而
言的，只有在相对意义下才可以讲运动。一个物体在空间的位置只
能相对于另一个物体来确定，或者说，一个坐标系在空间的位置只
能相对于另一个坐标系来确定。当研究飞行器的运动时，也必须通
过两套适当的坐标系之间的关系来实现。其中一套坐标系与被研
究对象相联系，另一套坐标系与所选定的参考空间相联系，后者构
成了前者运动的参考坐标系。
由此可见，在导航计算中坐标系是十分重要的概念，因为它是

导航计算的基础，只有建立在一定的导航坐标系的基础上，导航计
算才能得以实现。因此，在导航计算之前，必须先引入并建立合适
的导航坐标系。
导航坐标系通常分为惯性坐标系和非惯性坐标系两大类。因

为陀螺和加速度计两个惯性元件是根据牛顿力学定律设计的，陀
螺测量物体相对惯性空间的角运动，加速度计测量物体相对惯性
空间的线运动。而将这两种惯性元件装在航行体上，那么它们所测
量出的角运动和线运动的合成就是航行体相对惯性空间的运动，
从而航行体相对惯性空间的位置和运动便是已知的了。然而，要找
到符合牛顿定律的惯性坐标系的具体参照物是不可能的，绝对静
止的物体是不存在的，而作匀速直线运动的物体也很难找到。因
此，通常只能根据实际需要采用近似的参照物作为惯性坐标系，例
如，太阳中心惯性坐标系和地球中心惯性坐标系等。

９２



实际应用中，对于在地球表面运动的航行体，如飞机、船舰、导
弹等，选地球中心惯性坐标系已经足以满足精度要求了。至于非惯
性坐标系，它可以代表某一个物体，如地球、飞机、平台等；也可以
是符合某一运动规律的坐标系，如地理坐标系、游移方位坐标系
等。通常，在惯导原理中运用较多的就是非惯性坐标系。下面详细
介绍各种导航坐标系的定义及建立方法。

（１）惯性坐标系（简称ｉ系）———ｘｉｙｉｚｉ。通常坐标系原点在地
球的中心，也就是地球中心惯性坐标系。ｘｉ轴和ｙｉ轴在地球赤道
平面内，ｘｉ轴指向春分点，ｙｉ轴指向地球极轴，把它近似看做固定
于惯性空间的坐标系，它是惯性元件测量的参考基准。导航中常用
惯性坐标系作为参考坐标系。根据使用要求的不同，可选择不同指
向的惯性坐标系，除了地心惯性坐标系，还有地球卫星轨道惯性坐
标系和起飞点惯性坐标系。但通常所使用的惯性坐标系，如果没有
特殊说明，指的就是地心惯性坐标系。

（２）地球坐标系（简称ｅ系）———ｘｅｙｅｚｅ。坐标系原点为地球中
心，ｘｅｙｅ在赤道平面内，ｘｅ轴指向零子午线（格林威治经线），ｙｅ轴
指向东经９０°方向，ｚｅ轴沿地球极轴指向北极。该坐标系相对地球
是静止的，通常作定位用。

（３）地理坐标系（简称ｇ系）———ｘｇｙｇｚｇ。坐标系原点为载体重
心，ｘｇ轴指向东，即ｅ；ｙｇ轴指向北，即ｎ；ｚｇ 轴指向天顶，即ｕ（ｅｎｕ
即东北天）。英、美国家的导航系统多采用北西天（ｎｗｕ）方向，或北
东地方向作为地理坐标系的轴向。因此，阅读有关书籍或资料时要
留心它的规定。通常，轴向的确定与沿用习惯、使用方便以及所处
的东西半球等情况有关，但是从导航计算的角度来讲，它们的差别
并不大。

（４）载体坐标系（简称ｂ系）———ｘｂｙｂｚｂ。坐标系原点为载体重
心，ｘｂ轴沿载体横轴向右，ｙｂ轴沿载体纵轴向前，ｚｂ轴沿载体竖轴
向上（右前上）。该坐标系固定在载体上，时刻随着载体的运动而
运动。
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（５）平台坐标系（简称ｐ系）———ｘｐｙｐｚｐ。在平台式惯导系统
中，该坐标系ｘｐｙｐｚｐ描述的是真实平台（物理平台）所指向的坐标
系；在捷联式惯导系统中，由于没有真实的物理平台存在，该坐标
系描述的是数学平台。ｘｐｙｐ总是在水平面内，而ｚｐ轴则指向天向。
平台坐标系是导航计算与姿态参考的重要坐标系，如果平台无误
差，指向正确，那么这样的平台坐标系就称之为理想平台坐标系。
因而，根据方案设计它可以是地理坐标系或其他一些坐标系。

（６）导航坐标系（简称ｎ系）———ｘｎｙｎｚｎ。惯导系统在求解导
航参数时所采用的坐标系称为导航坐标系。对于平台式惯导系统
来说，理想的平台坐标系就是导航坐标系；对于捷联式惯导系统来
说，因为它的导航参数求解不在载体坐标系内，而必须将加速度计
的信号在某个计算导航参数较为方便的坐标系内进行分解，然后
进行导航计算，而这个坐标系就是导航坐标系。

（７）计算坐标系（简称ｃ系）———ｘｃｙｃｚｃ。该坐标系是为了便于
导航计算而人为引进的一种虚拟坐标系，它是以计算所得的经纬
度（λ，Ｌ）为原点建立起来的地理坐标系ｘｃｙｃｚｃ，其与载体实际位
置建立的地理坐标系ｘｇｙｇｚｇ不一致。而两个坐标系之间的夹角为
惯导系统的定位误差，一般它在描述惯导误差和推导惯导误差方
程时经常用到。
其中，平台坐标系ｘｐｙｐｚｐ相对于地理坐标系ｘｇｙｇｚｇ的夹角称

为平台的姿态角，平台坐标系ｘｐｙｐｚｐ 相对于计算坐标系ｘｃｙｃｚｃ
的夹角称为平台漂移角ψ。
这些坐标系是最基本的坐标系，在导航计算中经常要用到。至

于其他计算坐标系，在有关章节中用到时再作介绍。

２．５　 小 　 结

随着导航定位技术的发展及其应用领域的迅速扩大，对地球
及其重力场的认识提出了更高的要求。由于科学技术的发展，特别
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是观测手段、方法和精度的不断改进和提高，人们对地球的认识不
断深化，在地球科学领域内取得了很多研究成果，地球重力场的研
究尤为显著。可以说，了解并掌握地球的几何形状、地球的重力场、
各种垂线的定义和常用的导航坐标系，是学习和研究导航系统必
不可少的内容。
本章首先介绍了地球的几何形状，然后介绍了地球的重力场，

最后介绍了垂线、纬度、高度的定义和常用的导航坐标系。掌握好
本章知识，是学习和研究导航定位技术的基础，也是掌握本书以后
各章内容的前提。
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第三章 　 惯性导航的基本原理

惯性导航（ＩｎｅｒｔｉａＮａｖｉｇａｔｉｏｎ）是一种自主式的导航方法。它
完全依靠机载设备自主地完成导航任务，和外界不发生任何光、电
联系，因此隐蔽性好，工作不受气象条件的限制。由于它具有这些
独特的优点，因而成为航天、航空和航海领域中被广泛使用的一种
主要导航方法。

３．１　 概 　 述

惯性导航之所以在导航中占有特殊的重要位置，是由于惯性
导航的理论基础乃是牛顿力学基本定律，其中主要技术手段是用
加速度计测量载体的运动加速度，用陀螺装置提供一个基准坐标
系，再从中推算出所需要的导航参数。这就显示出一个突出的优
点，即具有高度的自主性。其他导航系统都须要由外部输入信号或
向外部辐射能量后接收反射信号，如可见光、红外线、声波、无线电
波等；而惯性导航却完全不需要，它只依靠惯性装置本身就能在载
体内部独立地完成导航任务。所以从技术和战术上看，都具有不容
忽视的优越性。
然而，惯性导航在发展过程中也遇到不少困难和局限。简单地

说，古老的原理必须借助于先进的技术保证才能真正实现。从历史
上看，１８５２年在傅科陀螺基础上制成供测量姿态角用的陀螺仪，
以及１９０６年Ｈ·安休兹制成的方向陀螺仪，这些成果实际上成为
惯性导航的先导。１９２３年Ｍ·舒勒发表了舒勒摆理论，解决了在运
动载体上建立垂线的问题。它为工程实现惯性导航提供了理论基
础。１９４２年德国在Ｖ—２火箭上初步地应用了惯性制导原理。直到
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１９５４年，一个名副其实的惯性导航系统才在飞机上试飞成功。３０
多年来，惯性器件和惯性导航获得了飞速的发展，性能日益提高，
应用日益广泛。五六十年代的导航精度为１．８５ｋｍ／ｈ（１σ）左右，到
了七八十年代提高到每小时零点几公里，性能更高的惯性导航系
统也在研制之中。我国从１９６５年开始研制惯性导航系统。自１９７０
年以来，在多次发射的人造地球卫星的火箭上都采用了我们自己
研制的惯性制导系统。

３．２　 惯性导航的基本原理

惯性导航系统是利用惯性元件来感测飞机或其他航行体的运

动加速度，经过积分运算，从而求出导航参数以确定航行体位
置的。
惯性导航系统的基本工作原理可简要地表述如下：根据牛顿

定律，利用一组加速度计连续地进行测量，而后从中提取运动载体
相对某一选定的导航坐标系（可以是人工建立的物理平台，也可以
是计算机存储的“数学平台”）的加速度信息；通过一次积分运算
（载体初始速度已知）便得到载体相对导航坐标系的即时速度信
息；再通过一次积分运算（载体初始位置已知）得到载体相对导航
坐标系的即时位置信息。对于地表附近的运动载体，例如飞机，如
果选取当地地理坐标系作为导航坐标系，则上述速度信息的水平
分量就是飞机的地速ｖ，上述的位置信息将换算为飞机所在处的
经度λ、纬度Ｌ以及高度ｈ。此外，借助于已知导航坐标系，通过测
量或计算，还可得到载体相对当地地平坐标系的姿态信息，即航向
角、俯仰角和倾斜角。于是，通过惯性导航系统的工作，便即时地提
供全部导航参数。惯导系统工作原理的数学描述如下：
设一架飞机沿跑道滑行准备起飞，由于发动机的推力作用，它

将以一定的加速度ａ，从静止状态开始运动。随着时间的推移，其
速度越来越大，直至离开地面以一定的速度向目的地飞行。显然，
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飞行的速度将取决于加速度的大小和作用的时间，亦即速度就是
对加速度的积分，可表示为

ｖ（ｔｋ）＝ｖ（ｔ０）＋∫
ｔｋ

ｔ０
ａ（ｔ）ｄｔ （３．２．１）

式中，ｖ（ｔ０）为初始时刻载体的运动速度向量（这里为零）。
而飞机的瞬时位置则取决于速度的大小和飞行时间，也就是

说位置就等于对速度的积分。可写成

ｒ（ｔｋ）＝ｒ（ｔ０）＋∫
ｔｋ

ｔ０
ｖ（ｔ）ｄｔ （３．２．２）

式中，ｒ（ｔ０）为初始时刻飞机的位置向量。
惯性导航系统就是采用了这样一种物理方法实现导航定位

的。在ＩＮＳ中安装一个稳定平台，用该平台模拟当地水平面，建立
一个空间直角坐标系，三个坐标轴分别指向东向ｅ，北向ｎ及天顶
方向ｕ——— 通常称为东北天坐标系。在载体运动过程中，利用陀螺
使平台始终跟踪当地水平面，三个轴始终指向东、北、天方向。在这
三个轴上分别安装上东向加速度计、北向加速度计和垂直加速度
计。东向加速度计测量载体沿东西方向的运动加速度ａｅ，北向加速
度计测量载体沿南北方向的加速度ａｎ，而垂直加速度计则测量载
体沿天顶方向的加速度ａｕ。将这三个方向上的加速度分量进行积
分，便可得到载体沿这三个方向的速度分量为

ｖｅ（ｔｋ）＝ｖｅ（ｔ０）＋∫
ｔｋ

ｔ０
ａｅｄｔ

ｖｎ（ｔｋ）＝ｖｎ（ｔ０）＋∫
ｔｋ

ｔ０
ａｎｄｔ

ｖｕ（ｔｋ）＝ｖｕ（ｔ０）＋∫
ｔｋ

ｔ０
ａｕｄ

烍

烌

烎
ｔ

（３．２．３）

欲求得载体在地球上的位置，可用经、纬度和高程表示，通过对速
度积分就可得到。即
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λ＝λ０＋∫
ｔｋ

ｔ０

λｄｔ

φ＝φ０＋∫
ｔｋ

ｔ０

φｄｔ

ｈ＝ｈ０＋∫
ｔｋ

ｔ０

ｈｄ

烍

烌

烎
ｔ

（３．２．４）

式中，λ０，φ０，ｈ０ 为载体的初始位置；λ，φ，ｈ分别表示经、纬度和高
程的时间变化率，可由运动速度计算，即

λ＝ ｖｅ
（ＲＮ＋ｈ）ｃｏｓφ

φ＝
ｖｎ

ＲＭ＋ｈ
ｈ＝ｖ

烍

烌

烎ｕ

（３．２．５）

将式（３．２．５）代入式（３．２．４），就可得到载体的瞬时位置，则有

λ＝λ０＋∫
ｔｋ

ｔ０

ｖｅ
（ｈ＋ＲＮ）ｃｏｓφ

ｄｔ

φ＝φ０＋∫
ｔｋ

ｔ０

ｖｎ
ＲＭ＋ｈ

ｄｔ

ｈ＝ｈ０＋∫
ｔｋ

ｔ０
ｖｕｄ

烍

烌

烎
ｔ

（３．２．６）

式中，ＲＭ，ＲＮ 分别表示地球椭球的子午圈、卯酉圈曲率半径。如地

球近似看成是一个半径为Ｒ的球体，那么ＲＭ ＝ＲＮ ＝Ｒ。

应指出，由于初始位置（λ０，φ０，ｈ０）须事先已知并输入惯导系
统，所以惯性导航应属于相对定位。

３．３　 惯性导航系统的基本结构

从上述惯性导航系统的基本工作原理可以看出，一个完整的

惯性导航系统应包括以下几个主要部分：
（１）加速度计，用于测量航行体的运动加速度。通常应有２个
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或３个，并安装在三个坐标轴方向上。
（２）陀螺及稳定平台，给加速度计提供测量坐标基准，同时可

以从相应稳定轴上拾取航行体姿态角信号，稳定平台把加速度计
与陀螺和航行体角运动隔离，可放宽对这些仪表动特性的设计要
求。为了克服作用在平台上的各种干扰力矩，平台必须有以陀螺仪
作为敏感元件的稳定回路。为了使平台能跟踪导航坐标系在惯性
空间的转动，平台还必须有从加速度计到计算机再到陀螺仪，并通
过稳定回路形成的跟踪回路。

（３）导航计算机，完成导航参数计算和平台跟踪回路中指令
角速度信号的计算。平台要稳定在地理坐标系内，就要给相应的陀
螺施矩，那么，计算机要给出控制平台的指令信号。

（４）初始条件及其他控制信号的控制器。
（５）导航参数显示器。
（６）整个系统供电电源。
按惯性测量装置在载体上的安装方式，可分为平台式惯性导

航系统和捷联式惯性导航系统。
平台式惯性导航系统是将惯性测量元件安装在惯性平台（物

理平台）的台体上。根据平台所模拟的坐标系不同，平台式惯性导
航系统又分为空间稳定惯导系统和当地水平面惯导系统。前者的
平台台体相对惯性空间稳定，用来模拟某一惯性坐标系。重力加速
度的分离和其他不需要的加速度的补偿全依靠计算机来完成。这
种系统多用于运载火箭主动段的控制和一些航天器上。而后者的
平台台体则模拟某一当地水平坐标系，即保证两个水平加速度计
的敏感轴线所构成的基准平面始终跟踪当地水平面。这种系统多
用于在地表附近运动的飞行器，如飞机和巡航导弹等。平台式惯导
系统的平台能隔离载体的角振动，给惯性测量元件提供较好的工
作环境。由于平台直接建立起导航坐标系，故提取有用信号需要的
计算量小，但结构复杂，尺寸大。平台式惯性导航系统的结构如
图３．１所示。
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图３．１　 平台式惯导系统结构图

捷联式惯性导航系统是将惯性测量元件直接安装在载体上，
省去了惯性平台的台体，用存储在计算机中的“数学平台”代替惯
性平台的台体。根据所用陀螺仪的不同，捷联式惯性导航系统又分
为速率捷联式惯性导航系统和位置捷联式惯性导航系统。前者用
速率陀螺仪感测并输出载体瞬时平均角速度信号，后者用自由陀
螺仪感测并输出载体的角位移信号。由于省去了物理平台，所以，
和平台式惯性导航系相比较，捷联式惯性导航系的结构简单，体积
小，维护方便。但惯性测量元件直接装在载体上，工作条件不佳，会
降低仪表的精度。由于三个加速度计输出的加速度分量是沿载体
坐标系轴的，须经计算机转换成导航坐标系的加速度分量（这种转
换起着“数学平台”的作用），故计算量要大得多。
捷联式惯性导航系统的结构如图３．２所示［３］。

图３．２　 捷联式惯导系统结构图
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３．４　 实现惯性导航要解决的几个问题

要想在工程上实现这样一套惯性导航系统，决不是一件轻而
易举的事。至少要解决以下几个方面的问题。
第一，必须采用一组高精度的加速度计作为测量元件。
惯性导航的基本原理决定它必须利用加速度计从测量载体的

加速度开始，要经过两次积分运算才能求得载体的位置。这样，如
果不加任何调整，则加速度计测量的常值误差将会造成随时间平
方增长的位置误差。为此，必须对加速度计的精度提出很高的要求
才行。如果把１．８５ｋｍ／ｈ（１σ）作为惯导系统导航精度的起码要求，
那么，对加速度计测量加速度的偏值稳定性的要求应在（１０－５ ～
１０－６）ｇ的量级（ｇ为重力加速度）。
第二，必须依靠一组高性能的陀螺仪来模拟一个稳定的导航

坐标系。
由于载体的加速度、速度和空间位置都是矢量，故首先必须明

确它是相对哪个坐标系的；其次，矢量的运算只能分解到该坐标系
的三个轴上才能进行。这就是为什么必须在载体内部建立一个稳
定的导航坐标系的原因。导航坐标系可以选择为某种惯性坐标系，
也可以选择为当地地理坐标系，当然还有其他各种方案。显然，在
运动载体上实现独立而稳定的导航坐标系，最合理的方案之一就
是采用陀螺稳定平台。如果在陀螺仪的控制轴上不施加任何控制
力矩，则平台将处于几何稳定状态，可用来模拟某一惯性坐标系；
而如果在陀螺仪的控制轴上施加适当的控制力矩，则平台将处于
空间积分状态，可用来跟踪模拟某一动坐标系（如当地地理坐标
系）。问题在于，不论何种情况，绕陀螺仪的控制轴总难免存在一定
的干扰力矩，从而引起平台发生所不希望的漂移转动，其结果使模
拟坐标系不断地偏离真正的导航坐标系，而给整个导航计算带来
严重的误差。为此，必须为陀螺仪的性能提出很高的要求才行。
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对于 上述的导航精度，要求陀螺仪漂移的偏值稳定性应在

０．０１ｒａｄ／ｈ（１σ）的量级。
第三，必须有效地将运动加速度和重力加速度分离开，并补偿

掉其他不需要的加速度分量。
就加速度计的工作原理而言，它并不能区别所测的是运动加

速度还是重力加速度；在运动加速度中混杂的其他分量，如随地球
一道转动引起的哥氏加速度等同样也不能区别。以航空导航为例，
必须从加速度计的测量值中提取出纯粹的飞机的水平加速度分量

再加以积分，才能得到飞机的水平速度，再对水平速度进行积分和
转换，才能得到飞机所在处的经度和纬度。在高度的计算中同样也
不能混杂有水平加速度分量。这里的主要矛盾是如何有效地把运
动加速度和重力加速度分离开。这可以有两种途径。一是通过计算
对重力加速度分量进行直接补偿，那就必须引入一个相当复杂的
重力场模型，并根据已经算出的位置信息进行反馈式的计算或补
偿。这种方案要求的计算量很大，计算速度很高，事实上是在高速
电子计算机问世后才得以实现。另一种途径是用陀螺平台跟踪一
个当地水平坐标系（包括地理坐标系），使两个水平加速度计的测
量轴与台面重合，这样便可避免感受重力而间接地补偿掉重力加
速度分量。这种方案的计算量显然要小得多。不过，使平台精确跟
踪当地平面（水平面）或真垂线（水平面的法线）也并非一件容易
事。由于平台也须要借助水平加速度计来感受台体倾斜时的重力
分量，再将它变成相应的控制信号加给陀螺仪控制平台返回地平
位置或垂线位置，因此，当载体具有水平加速度时，控制信号使平
台跟踪的将不是当地真垂线而是表观垂线（即虚假垂线），结果使
平台偏离了真正的导航坐标系。解决这个问题所依据的是舒勒原
理。在平台实现了舒勒调谐之后，问题并未全部解决，它要求平台
的初始方位必须严格对准，否则，这种初始偏差将以８４．４ｍｉｎ的
周期进行振荡，同样形成严重的误差。所以，平台工作前的初始对
准也是必须解决的重要问题。
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第四，必须建立全面细致的计算和补偿网络，采用的计算装置
要有足够的计算精度和运算速度。
导航计算是个复杂的过程，主要包括以下几个方面的计算。
（１）从加速度信息到位置信息必不可少的两次积分运算。
（２）为提取信息而进行补偿运算。例如，从加速度计的测量值

中补偿掉载体作曲线运动时的部分向心加速度及哥氏加速度，就
须要先对这些加速度进行计算，而且在计算中又须引入后面已经
算得的某些参数，如载体的地速、转弯角速度和当地纬度等。显然，
这种运算具有反馈的性质。

（３）线量转换角量的运算。如将载体沿导航坐标系三个轴的
速度分量转换为绕三个轴的角速度分量，须分别除以相应的曲率
半径，这种运算往往也具有反馈性质。

（４）方向余弦矩阵的计算，即完成各有关的坐标系间的坐标
转换。这种计算不仅工作量大，而且也具有反馈的性质。

（５）对陀螺仪和加速度计的常值和随机误差进行统计计算，
以作为下次工作补偿的依据。
由此可见，为能正确地设计导航计算网络，须要有一个全面正

确的计算流程图，而形成流程图的依据乃是联系各个运动参量的
力学方程组，称为机械编排方程。在研究某一种方案的惯导系统
时，首先要列出它的机械编排方程，这是分析和设计惯导系统的
基础。
尽管惯性导航系统可以提供很精确和高可靠性的姿态信息，

但位置误差可能很大，因为它是加速度量测的二次积分。该误差随
时间而增长，其值依赖于加速度计的质量。惯导系统的漂移平均为

０．１°／ｈ，这样飞行一小时所对应的位置误差可能有几公里。在许
多情况下，这种误差是不能容忍的。于是人们采用引入外部修正信
息的组合导航体制，定期更新、校正惯导系统的估计。通常，外部信
息可以来自无线电定位系统（罗兰－Ｃ和奥米加等）、多普勒雷达、
星体跟踪器、ＧＰＳ、ＴＡＮ等，本著作引用ＳＡＲ来修正ＩＮＳ，主要研
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究ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航定位技术。

３．５　 小 　 结

ＩＮＳ是目前任何一种导航系统都无法代替的，各种组合导航
系统都是以ＩＮＳ为主的。为了深入研究ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统，
本章首先简要地介绍了惯性导航的基本原理；然后叙述了ＩＮＳ的
基本结构；最后讨论了实现惯性导航要解决的几个问题。
当然，对惯性导航原理的研究是一门科学，在这方面，诸多学

者花费了许多精力和时间，出现了许多研究论文和专著。本著作主
要是研究ＩＮＳ／ＳＡＲ导航定位技术的，所以，仅对ＩＮＳ作最简单、最
基本的介绍。对惯性导航系统有兴趣的读者，可阅读这方面的
专著。
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第四章 　 合成孔径雷达的基本理论

雷达在飞行器组合导航系统中的应用一直是人们关注的研究

方向之一。而ＳＡＲ与ＩＮＳ组合，构成ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统是当
前人们感兴趣、并已在实际中得到应用的一种导航系统。为了研究

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统，本章将对合成孔径雷达的原理、特点、工
作体制、研究现状与发展方向作较详细的讨论。

４．１　 合成孔径雷达的发展现状与研究方向

为了深入研究合成孔径雷达的基本原理、特点、工作体制、研
究现状与发展方向，首先有必要对雷达的发展历史及研究现状作
简单的回顾。

一、雷达发展概况

雷达是集中了现代电子科学技术各种成就的高科技系统。众
所周知，雷达已成功地应用于地面（含车载）、舰载、机载等方面，并
已经和正在执行着各种军事任务。近年来，雷达的应用已经向外层
空间发展，出现了空间基（卫星载，航天飞机载，宇宙飞船载）雷
达。目前正在酝酿和建立比地面预警雷达、机载预警雷达及超视距
预警雷达更优越的星载预警监视雷达。同时雷达也向空间相反方
向发展，出现了各种探地雷达，它已经或将要应用于探雷、资源勘
探、地下构造“窥探”、地下危险物品侦察等方面。另外，民用各部门
诸如气象、天文遥感、测绘、船只导航、直升机和汽车防撞、交通管
理等领域中，雷达的应用也越来越广泛，而且在数量上将远大于
军用。
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雷达是“ＲａｄｉｏＤｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄＲａｎｇｉｎｇ”缩写Ｒａｄａｒ的音译。其
基本功能是利用目标对电磁波的散射而发现目标，并测定目标的
空间位置。近年来，由于雷达采用了一些新理论、新技术和新器件，
雷达技术的发展也进入了一个新的发展阶段。特别是电子计算机
的应用，给现代雷达带来了根本性的变革。雷达的功能已超出了
“无线电检测和测距”的含义，它还可以提取有关目标的更多信
息，诸如测定目标的属性、目标的识别等。
合成孔径雷达是在雷达理论和技术发展到一定阶段的基础上

诞生的。为了对合成孔径雷达的理论与技术有比较深入的了解，有
必要了解雷达的发展状况。
早在１８８６—１８８８年间，海因里奇·赫兹（ＨｅｉｎｒｉｃｈＨｅｒｔｚ）验

证了电磁波的产生、接收和散射。１９０３年，克里斯琴·赫尔斯迈耶
（ＣｈｒｉｓｔｉａｎＨｕｌｓｍｅｙｅｒ）研制出了原始的船用防撞雷达并获得专
利权。

１９２２年，Ｍ．Ｇ．马克尼（Ｍ．Ｇ．Ｍａｒｃｏｎｉ）在接受无线电工程师
协会（ＩＲＥ）荣誉奖章时的讲话中提出了一种船用防撞测角雷达的
建议。

１９３５年，由英国人和德国人第一次验证了对飞机目标的短脉
冲测距。

１９３７年，由罗伯特·沃森·瓦特（ＲｏｂｅｒｔＷａｔｓｏｎＷａｔｔ）设计的
第一部可使用的雷达“ＣｈａｉｎＨｏｍｅ”在英国建成。

２０世纪３０年代，雷达作为一种军用装备开始服务于人类。除
了英国、美国外，法国、前苏联、德国和日本也都致力于雷达的研
制。１９３９年，英国在一架飞机上装了一部２００ＭＨｚ的雷达，用来监
视入侵的飞机，并首先制造出了能产生３０００ＭＨｚ，１ｋＷ 功率的
磁控管。高功率厘米波器件的出现，大大促进了雷达技术的发展。
第二次世界大战期间，在英国的帮助下，美国在雷达方面的研

制大大地超过了德国和日本，并在保证同盟国的胜利方面发挥了
重要作用。第二次世界大战使雷达得到了广泛的应用，雷达技术得
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到了飞跃的发展，它不仅能在各种复杂情况下发现数百公里以外
的入侵飞机，而且还能精确测出它们的位置。１９４３年，在高功率磁
控管研制成功并投入生产之后，微波式雷达正式问世。

４０年代雷达的工作频段由高频（ＨＦ）、甚高频（ＶＨＦ）发展到
微波波段，直至Ｋ波段（波长约１ｃｍ）。４０年代发展起来的单脉冲
雷达原理，到５０年代已成功地应用于ＡＮ／ＦＰＳ—１６跟踪雷达，这
种供测量用的单脉冲精密跟踪雷达，其角跟踪精度达０．１ｍｒａｄ，
即使在今天看来，这样的精度亦是相当高的。

５０年代出现的合成孔径雷达，利用装在飞机或卫星上相对来
说较小的侧视天线，可产生地面上的一个条状地图。５０年代末以
来，由于航天技术的飞速发展，飞机、导弹、人造卫星及宇宙飞船等
均采用雷达作为探测和控制手段。
尤其是２０世纪６０年代中研制的反洲际弹道导弹系统提出了

高精度、远距离、高分辨率和多目标测量的要求，使雷达技术进入
蓬勃发展的时期。

７０年代，合成孔径雷达、相控阵雷达和脉冲多普勒雷达等有
了新的发展。合成孔径雷达的计算机成像是７０年代中期突破并发
展起来的，高分辨率合成孔径雷达已经移植到民用，并进入空间飞
行器。装在海洋卫星上的合成孔径雷达已经获得分辨率为２５ｍ×
２５ｍ的雷达图像，用计算机处理后能提供大量地理、地质和海洋
状态信息。在１ｃｍ波段上，机载合成孔径雷达的分辨率已达到约

０．０９ｍ２。

８０年代相控阵雷达技术大量用于战术雷达。进入９０年代后，
特别是海湾战争的刺激，雷达技术又进入了一个新的发展阶段，对
雷达观察隐身目标的能力、在反辐射导弹与电子战条件下的生存
能力和工作有效性提出了很高的要求，对雷达测量目标特征参数
和进行目标分类、目标识别有了更高的要求。同时，雷达成像技术
的发展也很快。双／多基地雷达与雷达组网技术的应用，与无源雷
达及其他传感器综合，实现多传感器数据融合等技术，在当今雷达
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发展过程中均占有重要地位［５］。
当前，雷达面临着所谓“四大”威胁［３］，即快速应变的电子侦

察及强烈的电子干扰；具有掠夺地、掠夺海能力的低空、超低空飞
机和巡航导弹；使雷达散射面积成百上千倍减小的隐型飞行器；快
速反应自主式高速反辐射导弹。因此，对雷达的要求越来越高。首
先它应减少雷达信号被电子环境监测器（ＥＳＭ）、反辐射导弹
（ＡＲＭ）截获的概率，使雷达信号更难于被这些装置发现和跟踪。
同时，雷达应保证实时、可靠地从极强的自然干扰（杂波）和人为
干扰中检测大量目标。由于目标的雷达截面积从很低值（“隐身”
目标）到相当高值（大舰只、大飞机或强杂波）的范围内变化，所以
还要求雷达有很大的动态工作范围和很高的虚警鉴别能力，即使
在多目标（如群目标袭击）环境中亦如此。此外，还应当采用目标
分类和威胁估计，并将被处理的数据有效地传送给电子计算机和
终端及显示装置，且要简便易行。

“四大”威胁的出现和发展并非意味着雷达的“末日”到来。为
了对付这些挑战，雷达界已经并在继续开发一些行之有效的新
技术。
当前，对于雷达的另一个要求是多功能与多用途。在现代雷达

应用中，由于作战空间和时间的限制，加之快速反应能力的要求和
系统综合性的要求，雷达必须具备多功能和综合应用的能力。
目前，信息融合理论与人工智能理论的飞速发展，为雷达目标

检测与识别技术提供了一个全新而有效的途径。人工神经网络技
术可以渗透到雷达目标检测与识别的预处理、特征提取和选择、模
式分类的整个过程。可以预言，在这些人工智能理论的应用和推动
下，雷达技术与应用将会有一个新的大发展。

二、ＳＡＲ的特点、发展现状与研究方向

为了更好地让雷达服务于人类，人们一直在努力寻找提高雷
达分辨率的新方法。
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第二次世界大战以来，雷达无论在理论上还是在技术上都得
到了飞速发展，新理论、新技术层出不穷。尤其是随着信息论在雷
达领域中的应用、雷达信号分析和设计的发展、全息摄影技术的完
善，这一目标终于实现，并诞生了分辨率很高的新型雷达 ——— 合
成孔径雷达。几十年来，合成孔径雷达无论在理论上还是在技术上
都在不断发展，现已成为军事侦察和微波遥感的有力工具，得到了
越来越广泛的应用。
我国是于２０世纪７０年代中期开始研制合成孔径雷达的。２０

多年来，已连续突破了一系列关键技术，不仅研制成功单测绘通
道、单极化成像合成孔径雷达，而且还研制成功多测绘通道、多极
化成像合成孔径雷达［５］。１９７９年，我国研制出了第一台合成孔径
雷达，所获得的雷达图像已开始应用于地质勘查、工程地质、海洋
研究、农业产量评估、灾情实时估计及其他领域［４］。
为了研究ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航定位技术，有必要了解ＳＡＲ的

特点、处理方法、工作体制、应用领域、研究现状及发展方向。

１合成孔径雷达的特点
合成孔径雷达有以下原理性优点：
（１）其方位分辨率和距离分辨率可比拟，能够获得类似光学

摄影的高分辨率雷达图像，并可能具有更分明的地物轮廓和对比
度，以及更多的细节和纹理。机载聚束式ＳＡＲ的方位分辨率已达
分米量级。

（２）具有全天候和全天时成像的优点。
（３）ＳＡＲ图像反映的是地域微波散射特性，它与波长、电波入

射角、地域表面粗糙度和复介电常数等因素有关。ＳＡＲ回波信号
中包含了丰富的地面目标的电磁特性、物理特性、几何形态特征等
众多信息，并且选择的雷达波长能够穿透一定的遮蔽物成像。

（４）聚焦型ＳＡＲ的雷达图像分辨率与波长、载机飞行高度、雷
达作用距离等无关，并随着天线尺寸的减小而提高，雷达图像的比
例尺在整个绘图带内几乎相同。于是，人们可以用一个较小的天线
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安装在任何高度的外层空间飞行器上，也能得到很高的方位分
辨率。

（５）测绘带可以距航迹很远。
（６）可以有多种模式和功能，可以测量载体低速，进行信标定

位、实时成像等。目前ＳＡＲ正朝着多波段、多极化、可变视角、宽测
绘带、多观测模式、高分辨率的方向发展。
合成孔径雷达也有一些原理性缺点：
（１）实现合成孔径原理要求复杂的信号处理过程和设备，要

求对飞行器运动的非匀直性加以补偿，并且要能吞吐大量数据，故
其设备和操作远较真实孔径雷达复杂。

（２）在对图像进行解释时，合成孔径雷达系统若不完善，有可
能造成一些图像缺陷，比如点目标的旁瓣、光晕状图像、距离向或
方位向条带、方位向模糊、载机操纵欠佳及由于非线性引起的自动
增益控制效应等。

（３）和一般相干光成像类似，雷达图像有相干斑点效应，影响
图像质量。

２合成孔径雷达的处理方法

ＳＡＲ的处理（图像或数据）方法有以下几种：
（１）光学处理。其特点是处理速度快，利用摄影胶片作为信息

存储介质可以存储大量的信息，而且系统简单，成本低。但光信息
处理灵活性差，功能不全，且精度低，信息损失多，成图比例尺小。
尽管光信息处理由于其不灵活，还未像数字信号处理那样在一般
的信号处理中发挥作用，但是对合成孔径雷达而言，光学处理却是
最早获得成功的处理方式。

（２）数字处理。由于是用编程进行处理，因此参数可调，功能
齐全，使用灵活，精度高，复制时不存在信息损失，一致性好，可实
现大比例尺成图，且通用性、重复性、可保存性均较光学处理为好。
但相对来说系统复杂，速度慢，存储信息能力有限。例如用多普勒
信号处理来提高方位向分辨率时，ＳＡＲ图像的每个像素点是通过
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对大量的雷达回波进行相干处理获得的，要求数字处理器有很高
的处理速度和相当大的存储容量。

（３）声学（如声表面波ＳＷＡ）、电学（如电荷耦合器件ＣＣＤ）等
其他处理方式。就ＣＣＤ和ＳＷＡ的运算灵活性而言，它优于光学处
理而次于数字处理。就运算速度和成本而言，则优于数字处理而次
于光学处理。它们体积小、重量轻、功耗低，很适合于作为机载或星
载合成孔径雷达的实时处理器。

（４）混合处理。它是光学、数字、电学、声学等处理方式的结
合，兼备了这些方法的优点。

３合成孔径雷达的工作体制
合成孔径雷达有多种工作体制，列举如下：
（１）带状成像雷达。常用正侧视工作方式和聚焦型处理方式，

主要用于测绘及侦察。
（２）小区域成像雷达（ＳＡＲ注光测绘仪）。常用斜侧视工作方

式，小区域成像信号处理是一种介于聚焦型和非聚焦型之间的一
种处理方式，也称为部分处理方式。它成像范围小，成像速度快，多
作为多功能机载雷达的一部分，在导航及武器投掷系统中作目标
显示用。其缺点是分辨率不如聚焦型带状成像雷达。

（３）对旋转目标成像的雷达。它可用于观察星球等自转天体。
（４）逆合成孔径雷达。固定在地面，对空中飞行目标成像，可

用于飞行目标的识别和分类。
（５）微波全息雷达。这种雷达发射连续的相干无线电波，在方

位向，运用合成孔径原理获得全息；在距离向，利用阵列天线获得
全息的数据记录。雷达是二维的全息记录和波前重现过程。

（６）全息摄影矩阵雷达。这种雷达由４部分组成：天线阵列、发
射和接收单元、信号处理计算机和主振器控制等。天线阵列以中心
为界等分成两部分：一半为发射天线阵列，另一半为接收天线阵
列。这种雷达有以下优点：分辨率高，不由信号带宽决定；发射、接
收天线简单，不需要移项器等微波元件；信号处理简单易行；回波
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强度随距离变化很小。
（７）机载前视ＳＡＲ。主要用于载机前方地面大面积区域的高

分辨率成像，它弥补了传统的非聚焦的多普勒波束锐化处理的不
足，方位分辨率可以达到１ｍ以下。

（８）合成孔径雷达干涉仪。它利用电磁波干涉原理确定目标
的三维坐标。在地形测绘中，除能得到地形特征的几何位置、几何
形状的信息外，还能得到有关高度的信息。

（９）三次谐波合成孔径金属探测雷达。对于人造金属目标，入
射信号的三次谐波（如基波一样）返回雷达接收机。自然杂波（淹
没目标的杂波）只反射入射信号的基波。因此，在有强烈杂波时可
以探测出金属目标。此外，利用能穿透树林的低频辐射，观察反射
信号的三次谐波，就能以较高的角分辨率和距离分辨率探测出人
造金属目标。如果只用基波观测，就做不到这一点。

（１０）多极化、多通道合成孔径侧视雷达。它采用了多频谱、多
极化技术，在同一地区同一时间能同时获得多幅不同内容的图像，
使图像所记录的信息成倍增长。

４合成孔径雷达的应用领域
合成孔径雷达可应用于军事及国民经济的如下各领域。
（１）它可以作为战场和战术侦察的有力工具。它的全天候、高

分辨率及侧视工作等优点对战场和战术侦察十分有利。高空侦察
机上装备的合成孔径雷达，可以在公海上空飞行而侦察到别的国
家沿海岸的军事部署。而且其成像不受气候、天时等因素影响，清
晰度高。

（２）可以用于武器投掷、空对空搜索和跟踪、地形回避和地形
跟踪、调整导航系统等方面。

（３）地形测绘和制图。
（４）在海洋应用方面，ＳＡＲ可用来研究大面积海浪特性，研究

海洋冰及冰山分布，测绘海洋图等。还可以用来研究海洋变迁、海
洋污染情况，用作海藻生长监视等。
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（５）还可用于地质和矿物资源勘探，水文、农林业、天文学、地
面活动监控和目标识别等方面。

５合成孔径雷达的研究现状
近年来，机载和空载ＳＡＲ在许多方面越来越显示出其重要作

用。不同学科的科学家们正在对地球遥感数据产生浓厚的兴趣。

ＳＡＲ在地形测量、军事侦察、飞行器导航与制导等方面所起的重
要作用越来越受到人们的普遍关注。
自１９９１年以来，国外已向空中发射了５部机载合成孔径雷达

系统。１９９１—１９９５年，在１１个国家有１８个不同的机载ＳＡＲ系统已
投入民用。目前，最为先进的应当算ＳＩＲ—Ｃ／Ｘ—ＳＡＲ雷达，它已
于１９９４年４月和１０月在航天飞机上进行过两次飞行。该系统代表
此类系统的发展水平，甚至在２１世纪也不会落后。
德国正在研制一部有源相控阵Ｘ波段空载ＳＡＲ，从该ＳＡＲ系

统中可以了解其研究现状，这种新型ＳＡＲ系统总的设计要求
如下：

（１）几个能同时工作的ＳＡＲ频率（Ｌ，Ｓ，Ｃ，Ｘ波段中的２～
３个）。

（２）需要水平（ＨＨ）和垂直（ＶＶ）两种极化方式，有时甚至需
要交叉极化（ＨＶ，ＶＨ）。

（３）系统灵敏度必须在±２０ｄＢ范围内，最终图像的信噪比要
求大于或等于５ｄＢ。

（４）干涉测量数据评估，对系统稳定度、飞行操作及ＳＡＲ处理
还提出了其他要求。
一般来说，根据监视类型的不同（比如说海洋、农业、林业、灾

害测量等），几何分辨率和成像范围存在着相互关系。这种关系大
致上可用下面的分辨率等级来概括。

（１）低分辨率系统（１～５ｋｍ）用于全球覆盖→大观测地带宽
度（＞５００ｋｍ）。

（２）中等分辨率系统（５０～５００ｍ）用于地区覆盖→中等观测
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地带宽度（１００ｋｍ）。
（３）高分辨率系统（５～３０ｍ）用于局部覆盖→小观测地带宽

度（５０ｋｍ）。
（４）点分辨率系统（１～３ｍ）用于小范围覆盖 → 小观测地带

宽度（１０ｋｍ）。
为了满足以上要求，德国航天局与道尼尔卫星系统公司等制

定了ＳＡＲ系统的设计方案。
雷达图像目标的匹配定位是雷达自动导航飞行器中的一个主

要问题［６］。在成像末制导中，用数字军事地图作为参考图，雷达图
像作为实时图进行匹配定位是一种使用有效的方法。美国和俄罗
斯一直在研究有关雷达成像制导技术，１９９２年，美国罗勒尔和雷
锡恩公司制造出两个小型合成孔径雷达巡航导弹导引头。法国则
在研究采用多种成像传感器和目标特性数据进行匹配制导，塞尔
日·达索公司和汤姆逊 —Ｓ公司分别研制了采用３５ＧＨｚ和

９４ＧＨｚ的成像雷达传感器的地图匹配制导系统。先进的中程地－
地导弹雷达地图匹配末制导导引头必须解决智能信息处理这一关

键技术，以提高地图匹配制导系统的可靠性、适应性和实时性。
而合成孔径雷达在飞行器组合导航中的应用则是当前国外一

个重要的研究领域，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统是一种图像辅助的高
精度、完全自主的组合导航系统，国外已获得成功的应用。我国虽
然起步较晚，但发展很快。可以说，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统是一种
很具吸引力，且有很大发展前景的导航系统。

６合成孔径雷达的发展方向［４］

ＳＡＲ的发展方向主要有以下几个方面。
（１）高分辨率合成孔径雷达技术。
分辨率是合成孔径雷达的一个重要指标。从侦察及火控的角

度出发，希望它尽可能高，因此高分辨率技术是合成孔径雷达的发
展方向之一。

（２）三维成像技术。
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作为从合成孔径雷达图像中导出高分辨地形数据的工具，干
涉仪越来越受到人们的注意，且已应用于地球物理遥感及机载合
成孔径雷达。
干涉仪三维成像的基本方法在于，比较两平行和存在一定位

移的合成孔径所获得的两幅图像之间的相位差来确定高度。须要
解决及研究的问题有：

１）相位解模糊；

２）两路图像之间的校准；

３）新的测高方法。
（３）合成孔径雷达的地面运动目标检测（ＧＭＴＩ）技术。
合成孔径雷达是利用雷达与场景之间相对来说已知的运动来

产生高分辨率图像的，而地面运动目标存在未知运动，此时的处理
对于运动目标来讲是失配的，导致了模糊目标叠加在合成孔径雷
达图像上，因此动目标检测的实质是如何从固定场景中检测出动
目标，并产生它们的聚焦图像。

ＡＮ／ＡＰＧ—７６及ＡＮ／ＡＰＹ—３采用多端口干涉仪合成孔径
雷达方法来检测运动目标。雷达具有３个端口，其中两个端口用于
检测运动目标，第三个端口则采用干涉仪法来确定目标的位置。对
于不同的运动目标，可以采用不同的方法进行运动目标检测与成
像，只要运动目标与固定目标存在空间和频率以及强度等方面的
差异，就可以采用动目标显示（ＭＴＩ），ＭＴＤ，ＤＰＣＡ自适应时 空
滤波、强目标跟踪算法、ＷｉｇｎｅｒＶｉｌｌｅ算法及多普勒速率滤波等方
法进行检测。须要研究的问题有：

１）提高强杂波背景下的检测性能；

２）增强对多个运动目标的分辨能力；

３）提高现有各种方法的实时性。
（４）多频、多极化合成孔径雷达技术。
频率是合成孔径雷达的关键。微波的缺点是带宽较窄，信号中

信息的含量较低，这就要求同时使用多重频率来提高信息含量。
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极化雷达一般至少应可发射两种正交极波和接收两种极波。
有一类接收极化雷达，虽然只能发射一种极波，但却能接收两种极
波，不过其极化的能力低于极化雷达。
多极化合成孔径雷达，尽管结构比单极化雷达信息复杂，但优

点也很突出，故正在迅速崛起和发展。总的来讲，它有三大优点：

１）提高信噪比；

２）增强抗干扰能力；

３）提高目标识别和分类能力。
国外大部分机载实验合成孔径雷达，都具备多频、多极化功

能。该领域主要研究的问题是：

１）多极化天馈线及接收系统；

２）极化系统的校准；

３）多极化数据的压缩及处理。
（５）相干斑噪声消除技术。
由于地面回波存在相干闪烁现象，因此所反映的地面特征也

具有概率特性，即所谓的相干斑噪声。相干斑噪声的存在降低了目
标的可探测性及对分散目标进行区别和分类的能力。
这种相干斑噪声是相干雷达本身固有的，不能用增大信号功

率来减小，必须通过平均加以改善，但多视平均随着视数的增加会
降低分辨率。
因此，如何在不改变或少改变分辨率的条件下，降低相干斑是

一个须要研究的问题。一种方法是以不同带宽的多视信号为基础
进行加权组合。据报道，采用加权组合法后等效视数可提高２～３
倍，优于传统的多视平均，也可以通过多极化平均方法来降低相干
斑噪声。

（６）超宽带合成孔径及米波合成孔径雷达技术。
超宽带合成孔径及米波合成孔径雷达发射的电波，由于具有

一定的穿透地面和树叶的能力，故可用来探测隐蔽在树丛中的部
队和地下目标，如隧道、钢筋混凝土掩体、深掩体通风口和深管线
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通风口，还可用于环境监测，如探测有毒液体的倾出、探矿和寻找
地下淡水等。

（７）高速实时数字信号处理技术。
早期的合成孔径雷达采用的是光学处理方法，因此只能在取

得原始数据后回到地面进行事后处理。为满足战斗中对时间的严
格要求，必须使合成孔径雷达具备实时信号处理的能力。由于合成
孔径雷达工作模式多样，信息处理更复杂，故只能采用具有灵活处
理能力的数字处理方法。因此，开发、调整实时数字信号处理系统
是合成孔径雷达能否完成任务、能否在对抗中生存的关键因素
之一。

４．２　 合成孔径雷达原理

一、基础知识［３］

雷达技术中角分辨率（在两坐标雷达中为方位分辨率或横向
分辨率）经典概念的数学表达式为

δｘ ＝λＤＲ
（４．２．１）

式中，λ为波长，Ｄ为天线孔径，Ｒ为斜距。
例如，高空侦察飞机的飞行高度为２０ｋｍ，用一Ｘ波段（λ＝

３ｃｍ）侧视雷达探测，如图４．１所示。设其方向孔径Ｄ＝４ｍ，则在
离航迹３６ｋｍ处（此处Ｒ≈４０ｋｍ）的方位分辨率约为

δｘ ＝λＤＲ ＝
（０．０３／４）４００００＝３００ｍ

方位分辨率是雷达技术中的一项重要指标，提高方位分辨率的常
规方法有两条技术途径：一是采用更短的波长，二是研制尺寸更大
的天线。但是，这两条技术途径都是有限度的，对某些应用场合是
不可取的。然而，可以利用雷达与被测物体之间相对运动产生的随
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时间变化的多普勒频率，对之进行横向相干压缩处理（等效地增大
了天线的有效孔径），从而实现方位上的高分辨率。基本关系式为

δｘＲ ≈
Ｒλ
Ｄ

（４．２．２）

δｘＳ ≈
Ｒλ
２ＬＳ

（４．２．３）

式中

　
　
　
　
　

　

δｘＲ ——— 采用实际天线的横向距离分辨率，ｍ；

δｘＳ ——— 采用合成天线的横向距离分辨率，ｍ；

Ｒ ——— 到须要分辨目标的距离，ｍ；

Ｄ ——— 实际天线的有效长度，ｍ；

ＬＳ ——— 合成天线的有效长度，ｍ；

λ ——— 波长，ｍ。

图４．１　 侧视雷达侦察、测绘示意图

提高横向距离分辨率所采用的合成孔径状态原理有３种不同
的方法：多普勒波束锐化（ＤＢＳ）、侧视合成孔径雷达和利用目标转
动的逆合成孔径雷达（ＩＳＡＲ）。
在２０世纪５０年代，人们提出采用天线合成的方法来实现合

成大孔径，即让雷达沿直线移动（此时目标不动），并在不同移动位
置发射信号，然后对各处回波信号进行综合处理来达到方位分辨，
这就是所谓ＳＡＲ成像。不难看出，上述合成的重要条件是雷达与
目标之间的相对运动。如果让雷达不动而目标移动，那么同样存在
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相对运动。根据这一事实，同ＳＡＲ一样可对目标进行方位向高分
辨合成处理，这就是ＩＳＡＲ（逆合成孔径雷达）成像。图４．２（ａ）和
（ｂ）分别给出ＩＳＡＲ和ＳＡＲ的几何关系。

图４．２　ＩＳＡＲ和ＳＡＲ的几何关系
（ａ）ＩＳＡＲ的几何关系；（ｂ）ＳＡＲ的几何关系

本章重点介绍合成孔径雷达的技术原理。

二、合成孔径雷达原理

为了使读者对ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的基本原理有一个比

较深入的理解，将对合成孔径雷达的原理从两个不同的角度作详
细的解释。首先，从天线合成的角度来解释合成大孔径的基本原
理；然后，从分析回波信号的特性入手，从频谱分析、相关、匹配滤
波的角度来说明合成孔径原理。

１合成孔径雷达原理的第一种解释［３］

合成孔径雷达的概念是采用相干雷达系统和单个移动的天线

模拟真实天线阵中所有天线的功能。单个的天线依次占据合成阵
列空间的位置，如图４．３（ａ）所示。
在合成阵列里，在每个天线位置上所接收的信号，其幅度和相

位都被存储起来。这些被存储的数据经过处理，再成像为被雷达所
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照射区域的图像。

图４．３　 合成阵列的结构示意图

典型的合成雷达结构是侧视，其雷达天线同飞机航线相垂直，
并向下俯适当角度。横向距离分辨率被定义为飞行航线上的分辨
率。图４．３（ｂ）为合成阵列的结构示意图。
以图４．４所示的线性阵列为例，此线性阵列的辐射方向图，可

定义为单个阵元辐射方向图和阵列因子的乘积。阵列因子是阵列
里天线阵元均为全向阵元的总辐射方向图。若忽略空间损失和阵
元的方向图，则阵列的输出电压可表示为

ＶＲ ＝ ｛∑
Ｎ

ｎ＝１
Ａｎｅｘｐ［－ｊ（２π／λ）ｄｎ］｝２ （４．２．４）

８５



式中 　ＶＲ——— 实际阵列的电压之和；

Ａｎ——— 第ｎ个阵元的幅值；

ｄｎ——— 从第ｎ个阵元到目标的距离；

Ｎ——— 阵列中阵元的总数。

图４．４　Ｎ阵元的线性阵列天线

因此，阵列的半功率点波瓣宽度为

θ０．５ ＝λＬ
（４．２．５）

式中，Ｌ为实际阵列的总长度。若阵列对目标的斜距为Ｒ，则其横
向距离分辨率为

δｘ ＝λＲＬ
（４．２．６）

假如不用这么多的实际小天线，而只用一个小天线，让小天线
在一条直线上移动，如图４．３（ｂ）所示。小天线发出第一个脉冲并
接收从目标散射回来的第一个回波脉冲，把它存储起来后，就按理
想的直线移动一定的距离到第二个位置。小天线在第二个位置上
再发射一个同样的脉冲波（这个脉冲与第一个脉冲之间有一个由
延时而引起的相位差），并把第二个脉冲回波接收后也存储起来。
依此类推，一直到这个小天线移动的直线长度相当于大天线的长
度时为止。这时候把存储起来的所有回波（也是Ｎ 个）都取出来，
同样按矢量相加。在忽略空间损失和阵元方向图情况下，其输出为
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ＶＳ＝∑
Ｎ

ｎ＝１
Ａｎ｛ｅｘｐ［－ｊ（２π／λ）ｄｎ］｝２ （４．２．７）

式中，ＶＳ为合成阵列的输出电压。其区别在于每个阵元所接收的
回波信号是由同一个阵元的照射产生的。
所得的实际阵列和合成阵列的双路径方向图不同点示于

图４．５中。合成阵列的有效半功率点波瓣宽度近似于相同长度的
实际阵列的一半，即

θＳ＝ λ
２ＬＳ

（４．２．８）

式中，ＬＳ 为合成孔径的有效长度，它是当目标还在天线波瓣宽度
之内时飞机飞过的距离，如图４．６所示；因子２代表合成阵列系统
的特征，出现的原因是往返的相移确定合成阵列的有效辐射方向
图，而实际阵列系统只是在接收时才有相移。从图４．５中还可以看
到合成阵列的旁瓣比实际阵列稍高一点。

图４．５　 实际阵列和合成阵列的双路径波束

用Ｄｘ 作为单个天线的水平孔径，合成孔径的长度为

ＬＳ＝λＲＤｘ
（４．２．９）

则合成孔径阵列的横向距离分辨率为

δＳ＝θＳＲ （４．２．１０）
或将式（４．２．８）与式（４．２．９）代入式（４．２．１０），得
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δＳ＝ λ
２ＬＳ
Ｒ＝λＲ２

Ｄｘ
λＲ ＝

１
２Ｄｘ

（４．２．１１）

图４．６　 侧视ＳＡＲ的几何图

式（４．２．１１）有以下几点值得注意：
首先，其横向距离分辨率与距离无关。这是由于合成天线的长

度ＬＳ与距离成线性关系，因而长距离目标比短距离目标的合成孔
径更大，如图４．７所示。

图４．７　 目标距离对侧视ＳＡＲ的影响

其次，横向距离分辨率与合成天线的波束宽度不随波长而变。
虽然式（４．２．８）所表示的合成波束宽度随波长的加长而展宽，但
是由于长的波长比短的波长的合成天线长度更长，从而抵消了合
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成波束的展宽。
最后，如果将单个天线做得更小些，则分辨率就会更好些，这

正好与实际天线的横向距离分辨率的关系相反，这可参照图４．８
来解释。因为单个天线做得越小，则其波束就越宽，因而合成天线
的长度就更长。当然，单个天线小到什么程度有其限制，因为它需
要足够的增益和孔径，以确保合适的信噪比。

图４．８　 单个天线尺寸对测视ＳＡＲ的影响

２合成孔径雷达原理的第二种解释［３］

首先分析回波信号的特性，然后从频谱分析、相关、匹配滤波
角度来说明合成孔径原理。

（１）回波信号的特性。
为了便于数学分析，先把机载合成孔径雷达在运用过程中的

几何关系作一说明，如图４．９和图４．１０所示。
假设飞机以速度ｖａ 沿ｘ轴方向作匀速直线飞行，飞行高度为

ｈ，机载雷达的天线以规定的俯角向航线正侧方向地面发射无线
电波。设其垂直波束角为θｒ，航向波束角为θａ，测绘带宽为Ｗ，最大
合成孔径长度为Ｌｍａｘ，最小合成孔径长度为Ｌｍｉｎ。
又假设被测目标为一理想目标点ｐ，ｐ点与航线ｘ的垂直斜距

为Ｒ０。把航线ｘ和Ｒ０ 所构成的平面作为坐标平面，再设飞机在
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ｔ＝０时处在坐标原点，则在某一瞬时ｔ，飞机的位置在ｘａ ＝ｖａｔ。
点目标ｐ的位置在这个坐标系里是固定的，其坐标为（ｘｐ，Ｒ０）。在ｔ
时刻，ｐ与飞机上雷达天线的斜距Ｒ 为

Ｒ＝ Ｒ２０＋（ｘａ－ｘｐ）槡 ２ （４．２．１２）
一般情况下，Ｒ０  （ｘａ－ｘｐ），上式可近似为

Ｒ＝Ｒ０ １＋
（ｘａ－ｘｐ）２

Ｒ槡 ２
０

≈Ｒ０＋
（ｘａ－ｘｐ）２

２Ｒ０
（４．２．１３）

图４．９　 机载合成孔径雷达

运用示意图

图４．１０　 机载合成孔径雷达

几何关系

天线发出的是周期性的相干等幅高频脉冲波，设其频率为

ｆ０，振幅为Ａ，脉冲重复频率为ｆｒ，重复周期为Ｔｒ＝１／ｆｒ，脉冲宽
度为τ。作为分析的第一步，先假设天线发射的是一连续波余弦信
号，而把实际发射的周期性脉冲信号看成是对连续波信号的抽样，
其抽样频率即脉冲重复频率，为ｆｒ。并且假定余弦信号的归一化
振幅为１，起始相位为０，于是用复指数函数表示为

Ｓ０（ｔ）＝Ｒｅ（ｅｊωｔ） （４．２．１４）
式中，符号Ｒｅ表示取复数的实部，ω＝２πｆ０为角频率。这一信号以
电磁波的形式从天线出发后，到达点目标ｐ，ｐ开始散射电磁波，有
一部分后向散射能量被天线接收，成为回波信号Ｓｒ（ｔ）。设点目标
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ｐ的散射系数为σ０，则Ｓｒ（ｔ）可表示为

Ｓｒ＝Ｒｅ［Ｋσ０ｅｊω（ｔ－τ０）］ （４．２．１５）
式中，Ｋ表示由距离Ｒ及其他因素引起的对信号幅度的衰减因子，

τ０ 为信号往返的时延，即

τ０ ＝２Ｒｃ
（４．２．１６）

式中ｃ为光速。将式（４．２．１３）代入式（４．２．１６）得

τ０ ＝ ２ｃ Ｒ０＋
（ｘａ－ｘｐ）２

２Ｒ［ ］０
＝２Ｒ０ｃ ＋

（ｘａ－ｘｐ）２

ｃＲ０
（４．２．１７）

把式（４．２．１７）代入式（４．２．１５），得回波信号为

Ｓｒ（ｔ）＝ＲｅＫσ０ｅｘｐｊωｔ－
２Ｒ０
ｃ －

（ｘａ－ｘｐ）２

ｃＲ［ ］｛ ｝０
（４．２．１８）

为简化起见，把符号Ｒｅ省去，并且将其振幅归一化后得

Ｓｒ（ｔ）＝ｅｊωｔｅ－ｊ
４πＲ０
λ ｅ－ｊ

２π（ｘａ－ｘｐ
）２

λＲ０ （４．２．１９）
式中λ表示发射波长（λ＝ｃ／ｆ０）。取实部，写成常见的余弦信号
形式

Ｓｒ（ｔ）＝ｃｏｓωｔ－
４πＲ０
λ －２π

（ｘａ－ｘｐ）２

λＲ［ ］０
（４．２．２０）

考察这个信号的相位，它由３个部分组成，写成

＝１＋２＋３
式中，１ ＝ωｔ为原发射信号的一次相位项（线性相位），２ ＝
－４πＲ０／λ是随Ｒ０ 而变的相位项，但与时间无关。对在同一垂直斜
距的目标来说，Ｒ０ 是常数，２ 是常数相位，在考察相位变化特性
时，可以忽略不计。３＝－２π（ｘａ－ｘｐ）２／（λＲ０），这是最重要的相位
项，是合成孔径技术中信号处理的关键，其中ｘａ ＝ｖａｔ，ｘｐ ＝ｖａｔ０，

ｔ０表示飞机到达目标ｐ所在的坐标位置ｘｐ所需的时间，于是３即
可写成

３ ＝－２πｖ
２
ａ（ｔ－ｔ０）２

λＲ０
（４．２．２１）
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这是随时间呈平方律变化的二次相位项，式中ｖａ 为飞机飞行速
度。将相位对时间求导数，再除以２π，即得回波信号的瞬时频率为

ｆｔ＝ １２π
ｄ
ｄｔωｔ－

４πＲ０
λ －２πｖ

２
ａ（ｔ－ｔ０）２

λＲ［ ］０
＝

ｆ０－２ｖ
２
ａ

λＲ０
（ｔ－ｔ０） （４．２．２２）

式中，ｆ０ 是发射信号的载频。第二项就是因天线与目标有相对运
动而引起的多普勒频移，通常用ｆｄ表示，即

ｆｄ＝－２ｖａｇ
２

λＲ０
（ｔ－ｔ０） （４．２．２３）

它随时间呈线性变化，可见回波信号是一种线性调频信号，其调频
斜率为

ｋａ ＝－２ｖ
２
ａ

λＲ０
（４．２．２４）

把发射信号与回波信号的相位变化和频率变化示于图４．１１中以
作比较，便于进一步讨论回波信号的特性。

图４．１１　 发射信号和回波信号的频率和相位特性
（ａ）频率特性；（ｂ）相位特性

从式（４．２．２３）和图４．１１可看出，由点目标ｐ引起的多普勒频
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移有一个范围，以ｔ＝ｔ０为中心，向正、负两方面变化。当ｔ＝ｔ０时，
天线位置正好处在ｐ点与航线的垂直斜距点，在这个瞬间，飞机速
度ｖａ在ｐ点方向的分速度，即两者的径向速度等于０，多普勒频率
为０。在ｔ＝ｔ０ 时刻之前，ｔ－ｔ０ 为负值，ｆｄ为正，其最大值发生在

ｔ＝ｔ０－ＬＳ
／２
ｖａ ＝ｔ０－ＴＳ２

（４．２．２５）

式中，ＬＳ为ｐ点所在位置的合成孔径长度，ＴＳ为合成孔径时间。这
时，多普勒频移为

ｆｄ１ ＝－２ｖ
２
ａ

λＲ０
ｔ０－ＬＳ２ｖａ－

ｔ（ ）０ ＝
２ｖ２ａ
λＲ０

ＬＳ
２ｖａ ＝

２ｖ２ａ
λＲ０

ＴＳ
２

（４．２．２６）

在ｔ＝ｔ０ 时刻以后，ｔ－ｔ０ 为正值，ｆｄ为负值，其最大负值发生在

ｔ＝ｔ０＋ＬＳ
／２
ｖａ ＝ｔ０＋ＴＳ２

（４．２．２７）

这时，多普勒频移为

ｆｄ２ ＝－２ｖ
２
ａ

λＲ０
ｔ０＋ＬＳ２ｖａ－

ｔ（ ）０ ＝－２ｖ
２
ａ

λＲ０
ＬＳ
２ｖａ ＝

－２ｖ
２
ａ

λＲ０
ＬＳ
２ｖａ ＝－

２ｖ２ａ
λＲ

ＴＳ
２

（４．２．２８）

从式（４．２．２６）和式（４．２．２８），也可直接从图４．１１得到点目标ｐ的
回波多普勒频移的带宽为

Δｆｄ＝ｆｄ１－ｆｄ２ ＝２ｖ
２
ａ

λＲ０
ＴＳ＝２ｖａλＲ０

ＬＳ （４．２．２９）

由于ＴＳ可以表示为

ＴＳ＝ＬＳｖａ ＝
θａＲ０
ｖａ

（４．２．３０）

故多普勒带宽也可写成

Δｆｄ＝２ｖ
２
ａ

λＲ０
θａＲ０
ｖａ ＝２ｖａλθａ

（４．２．３１）

式（４．２．２９）和式（４．２．３１）表明，回波信号的多普勒带宽与飞机航
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速ｖａ，合成孔径长度ＬＳ或航向波束宽度θａ 成正比。
下面从线性调频信号的频谱来考察回波信号的特点。
把式（４．２．１９）中的载频项和常数相位项略去后，得回波信

号为

Ｓｒ（ｔ）＝ｅ－ｊ
２πｖ２ａ（ｔ－ｔ０）

２

λＲ０

把式（４．２．２４）的调频斜率ｋａ 代入，得

Ｓｒ（ｔ）＝ｅｊπｋａ（ｔ－ｔ０）
２ （４．２．３２）

为了计算回波信号的频谱，规定回波信号的包络为幅度归一化的
矩形脉冲，其包络函数为

ａ（ｔ）＝ｒｅｃｔ（ｔ／Ｔ）＝
１，　０≤ｔ≤Ｔ

０，　０＞ｔ＞
烅
烄

烆 Ｔ
并假设ｔ０＝０，这不失其一般性，只不过表示点目标的坐标为ｘｐ＝
０。于是可写出回波信号为

Ｓｒ（ｔ）＝ａ（ｔ）ｅｊπｋａｔ
２ （４．２．３３）

其频谱为

Ｓ（ω）＝∫
∞

－∞
ａ（ｔ）ｅｊπｋａｔ

２
ｅ－ｊωｔｄｔ （４．２．３４）

用解析法直接计算出这个积分过程比较复杂，用驻定相位原理（见
下面解释）可较容易地计算出它的近似值。在这个式子中，被积函
数中的相位为

ｉ ＝ωｔ－πｋａｔ２ （４．２．３５）
把这个相位项对时间求导数可得瞬时频率。如果这个频率比较高，
则这个被积函数在正、负之间的振荡比较快，结果使它的积分值往
往趋向于０（即正、负相消，对积分值无实际贡献）。如果这个相位
对时间的导数在某一点（即在某一时刻）为０，表示这一点的瞬时
频率为０，也就是相位曲线在这一点的切线的斜率为０，这时切线
与时间轴平行，在这切点附近相位曲线的变化很小，即相位值是平
稳的或是驻定的。在这一相位驻定点附近，被积函数变化的频率为
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０，即不作正、负的起伏，积分值主要由这段函数曲线值决定。这就
是驻定相位原理。
对被积函数的相位ｉ求导数，并令其等于０，由式（４．２．３５）得

ｄ
ｄｔｉ ＝ω－２πｋａｔ＝０

（４．２．３６）

或

ω＝２πｋａｔ＝′（ｔ） （４．２．３７）
式中，（ｔ）表示回波信号相位πｋａｔ２，驻定相位点的时刻ｔｋ 表达
式为

ｔｋ ＝ ω
２πｋａ

（４．２．３８）

于是可以把式（４．２．３４）的积分近似地写成

Ｓ（ω）＝∫
ｔｋ＋Δ

ｔｋ－Δ
ａ（ｔ）ｅ－ｊ（ωｔ－πｋａｔ

２）ｄｔ （４．２．３９）

此处±Δ表示驻定相位点ｔｋ 附近的时刻。
再把相位项ωｔ－πｋａｔ２在驻定相位点ｔｋ展成幂级数，并用（ｔ）

表示回波信号的相位πｋａｔ２，得

ωｔ－（ｔ）＝ωｔｋ－（ｔｋ）＋［ω－′（ｔｋ）］（ｔ－ｔｋ）－
″（ｔｋ）
２！

（ｔ－ｔｋ）２＋… （４．２．４０）

在ｔ－ｔｋ很小的条件下，取前３项即可，略去ｔ－ｔｋ二次项以上的高
次项，由于ω－′（ｔｋ）＝０，则式（４．２．４０）变为

ωｔ－（ｔ）＝ωｔｋ－（ｔｋ）－″
（ｔｋ）
２！

（ｔ－ｔｋ）２ （４．２．４１）

把式（４．２．４１）代入式（４．２．３９）得

Ｓ（ω）＝ａ（ｔｋ）ｅ－ｊ［ωｔｋ－（ｔｋ）］∫
ｔｋ＋Δ

ｔｋ－Δ
ｅ－ｊ［″（ｔｋ）／２］（ｔ－ｔｋ）

２
ｄｔ （４．２．４２）

作变量置换，令

ｔ－ｔｋ ＝μ，　
″（ｔｋ）
２ μ

２ ＝πｙ
２

２
则有
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ｄμ＝槡π［″（ｔｋ）］－１
／２ｄｙ

代入式（４．２．４２），可得

Ｓ（ω）＝２槡π ａ（ｔｋ）

｜″（ｔｋ）槡 ｜
ｅ－ｊ［ωｔｋ－（ｔｋ）］∫

［｜″（ｔｋ）｜／π］
１／２Δ

０
ｅｊ
πｙ２
２ｄｙ

（４．２．４３）
上式中的积分项为菲涅耳积分的一种形式，由专用数学表可查。如
果积分上限较大，则这一积分趋于ｅ－ｊπ／４／２，把这个结果代入式
（４．２．４３）得

Ｓ（ω）＝ ２槡π ａ（ｔｋ）

｜″（ｔｋ）槡 ｜
ｅ－ｊ［ωｔｋ－（ｔｋ）－π／４］ （４．２．４４）

由于 （ｔ）＝πｋａｔ２，　′（ｔ）＝２πｋａｔ
则 ″（ｔｋ）＝２πｋａ
将此值代入式（４．２．４４）得

Ｓ（ω）＝ａ
（ｔｋ）
ｋ槡ａ

ｅ－ｊ（ωｔｋ－πｋａｔ
２
ｋ－π／４） （４．２．４５）

如果对所有ｔｋ 上式都成立，则得

｜Ｓ（ωｔ）｜２ ＝ａ
２（ｔ）
ｋａ

（４．２．４６）

或

｜Ｓ（ωｔ）｜＝ａ
（ｔ）
ｋ槡ａ

（４．２．４７）

这是回波信号频率的振幅谱，ωｔ表示ω是随时间而变的量。由于归
一化矩形脉冲的振幅ａ（ｔ）为一常数，则振幅谱显然也是矩形的，
可以写成

｜Ｓ（ω）｜＝ １
ｋ槡ａ

ｒｅｃｔω
Δω

（４．２．４８）

由式（４．２．４８）可以看出，频谱的自变量ω等于回波的瞬时频率

′（ｔ），因此式（４．２．４８）中角频率ω的变化范围也一定等于回波瞬
时频率的变化范围，而后者已知道它等于多普勒频率的变化范围。
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由此可见，回波信号的频谱宽度Δω确实等于回波的多普勒带宽，
如图４．１２（ａ）所示。

图４．１２　 用驻定相位原理得到的回波线性调频信号的近似频谱
（ａ）幅度谱；（ｂ）相位谱

用上述类似概念和方法也可得出回波信号的相位谱，如图

４．１２（ｂ）所示，可以表示成

Φ（ω）＝－ ω
２

４πｋａ＋
π
４

（４．２．４９）

（２）从频谱分析、相关、匹配滤波角度看合成孔径原理［３］。
设地面两个点目标ｐ１，ｐ２，它们与飞机航向的垂直斜距相同，

均为Ｒ０，但两者所处的方位不同，如图４．１３所示。它们在ｘ方向的
坐标分别为ｘ１ 和ｘ２。根据上述，它们的回波信号都是线性调频信
号。这两个线性调频信号的带宽都等于多普勒频移的带宽，其值为

Δｆｄ＝２ｖ
２
ａ

λＲ０
ＴＳ （４．２．５０）

式中，ＴＳ表示合成孔径时间。两者区别在于多普勒频率变化过程
的起始点和终点不同。如图４．１３所示，设机载雷达天线从时间起
点ｔ＝０和位置起点ｘ＝０开始向前移动，并发射第一个脉冲。天
线波束在目标ｐ１处的波束宽度，即合成孔径长度为ＬＳ＝θａＲ０。若
这时波束前沿刚好照射到目标ｐ１，则ｐ１回波信号多普勒频率变化
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的时间起始点ｔ１ ＝０。设第二个目标ｐ２ 与ｐ１ 的直线距离为

Δｘ＝ｘ２－ｘ１
则ｐ２的回波信号多普勒频率变化的起始点显然为ｔ２＝Δｘ／ｖａ。时
间起始点两者的差别为

Δｔ＝ｔ２－ｔ１ ＝Δｘ／ｖａ
由于ｖａ 是常数，如果能分辨Δｔ，也就能分辨Δｘ。

图４．１３　 目标位置与多普勒频率的关系
（ａ）雷达与目标位置的相互关系；（ｂ）多普勒频率的变化过程

也可以从频域来看，在同一时刻，两个回波的瞬时频率不一
样。设在时刻ｔ飞机的位置在ｘａ ＝ｖａｔ，这时第一个回波的瞬时多
普勒频率为

ｆｄ１ ＝２ｖａλＲ０
（ｘａ－ｘ１）

第二个回波的瞬时多普勒频率为

ｆｄ２ ＝２ｖａλＲ０
（ｘａ－ｘ２）

两者的差为
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ｆｄ１－ｆｄ２ ＝２ｖａλＲ０
（ｘ２－ｘ１）＝２ｖａλＲ０Δ

ｘ （４．２．５１）

如果能分辨这两个频率差，也就能分辨Δｘ。
在无线电技术里，分辨频率或分辨时间通常有两条技术途径：

混频和相关。
混频技术在超外差接收机里是很普通的。这里要讨论的是一

种线性调频信号。从图４．１２（ｂ）或图４．１４很容易想到，如果用一
个具有同样调频斜率的线性调频信号作为本地信号，和两个回波
信号Ｓｒ１（ｔ）和Ｓｒ２（ｔ）进行混频，即用一个乘法器进行相乘，在乘法
器的输出端就会有和频及差频信号，在乘法器的后面再接一个低
通滤波器，则在滤波器的输出端就会得到两个恒定频率（单频）的
信号，如图４．１４（ｂ）所示。其中一个对应于点目标ｐ１的回波，设其
频率为ｆ１；另一个对应于ｐ２ 的回波，设其频率为ｆ２。当将这两个
单频输出信号的振幅归一化后，变为矩形振幅的单频脉冲信号，脉
宽均为ＴＳ（合成孔径时间），见图４．１４。

图４．１４　 混频技术分辨目标回波
（ａ）线性调频信号混频；（ｂ）通信滤波器输出；（ｃ）单调矩形脉冲频谱（主瓣）

这类脉冲信号的频谱是呈ｓｉｎｃ（ｓｉｎｘ／ｘ）型的，可通过简单的
傅里叶变换得到

２７



　　Ｓ１（ω）＝∫
ＴＳ／２

－ＴＳ／２
ｅｊω１ｔｅ－ｊωｔｄｔ＝ＴＳｓｉｎ

［（ω－ω１）ＴＳ／２］
（ω－ω１）ＴＳ／２

（４．２．５２）

　　Ｓ２（ω）＝∫
ＴＳ／２

－ＴＳ／２
ｅｊω２ｔｅ－ｊωｔｄｔ＝ＴＳｓｉｎ

［（ω－ω２）ＴＳ／２］
（ω－ω２）ＴＳ／２

（４．２．５３）
其频谱形状示于图４．１４（ｃ）。它们的半功率点频谱宽度均为

Δｆ≈ １ＴＳ
（４．２．５４）

即带宽与脉冲宽度成反比。
这两个谱线的峰值点距离是由两个目标所产生的回波多普勒

频移的起始点决定的，也就是由两个目标的坐标差Δｘ决定的，其
关系式（４．２．５１）重写如下：

ｆｄ１－ｆｄ２ ＝２ｖａλＲ０Δ
ｘ

由此可见，如果能分辨这两个谱线的峰值点，也就能分辨相距Δｘ
的两个目标。
一般规定，可分辨的极限为两个谱线峰值点之差等于半功率

点的频谱宽度，即

Δｆ＝ｆｄ１－ｆｄ２ ≥ １ＴＳ
（４．２．５５）

由式（４．２．５１）及式（４．２．５５）得

２ｖａ
λＲ０Δ

ｘ＝ １ＴＳ
由此可以算出

Δｘ＝λＲ０２ｖａ
１
ＴＳ ＝

λＲ０
２ＬＳ

设单个天线方位向孔径为Ｄｘ，则ＬＳ ＝λＲ０／Ｄｘ，代入上式即得方
位分辨率的理论值，即

δＳ＝Δｘ＝ １２Ｄｘ
（４．２．５６）
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与式（４．２．１１）一致。
相关技术也是大家熟悉的。如图４．１５所示，第一个回波信号

Ｓｒ１（ｔ）分成两路，一路经过连续可调延时线后，与原信号相乘，再
取积分。积分器输出端即为原信号的自相关函数犚１１（τ），它是时延

τ的函数，用数学式表示为

犚１１（τ）＝∫
Ｔ／２

－Ｔ／２
Ｓｒ１（ｔ＋τ）ｄｔ （４．２．５７）

式中，Ｔ为信号的持续时间，在点目标回波的情况下，Ｔ就是合成
孔径时间ＴＳ。

图４．１５　 相关技术

为简化运算，通常用复数信号来表示，这时上式应写成

犚１１（τ）＝∫
Ｔ／２

－Ｔ／２
Ｓｒ１（ｔ）Ｓｒ１（ｔ＋τ）ｄｔ （４．２．５８）

式中“”号表示共轭复数。
第一个回波的线性调频信号可写成

Ｓｒ１（ｔ）＝ｅｊπｋａｔ
２

其自相关函数根据式（４．２．５８）可求出

犚１１（τ）＝∫
Ｔ／２

－Ｔ／２
ｅ－ｊπｋａｔ

２
ｅｊπｋａ（ｔ＋τ）

２
ｄｔ （４．２．５９）

化简后得到

犚１１（τ）＝∫
Ｔ／２

－Ｔ／２
ｅｊ２πｋａｔτｄｔ＝ＴＳｓｉｎ

（πｋａＴＳτ）
πｋａＴＳτ

（４．２．６０）

可见其输出自相关函数也成ｓｉｎｃ型。其峰值点发生在τ＝０，这是
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一般相关函数的规律。如图４．１６所示，其第一个零点发生在式
（４．２．６０）中分子等于０时，这时

πｋａＴＳτ１ ＝±π
或

τ１ ＝± １
ｋａＴＳ

（４．２．６１）

图４．１６　 线性调频回波信号的相关函数

主瓣宽度为

２τ１ ＝ ２
ｋａＴＳ

半功率点宽度一般取为主瓣宽度的一半，即

Δτ＝ １
ｋａＴＳ

（４．２．６２）

第二个目标的回波相关函数的形状与第一个完全相同，只是
峰值出现的时间稍晚，有一个时延Δｔ，显然Δｔ与目标ｐ１，ｐ２ 的距
离Δｘ有如下关系，即

Δｔ＝Δｘｖａ
（４．２．６３）

与混频技术中所述的情况相似。一般规定，两个峰值可分辨的极限

是，第二峰值的延时应不小于主瓣的半功率点宽度，即
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Δｔ≥ １
ｋａＴＳ

（４．２．６４）

于是得到时间分辨率为

δｔ ＝Δｔ＝ １
ｋａＴＳ

用ｋａ ＝２ｖ２ａ／（λＲ０）代入上式得

δｔ ＝Δｔ＝ １２
λＲ０
ｖ２ａＴＳ

＝ １２
λＲ０
ｖａＬＳ

单个天线方位向孔径为Ｄｘ，则ＬＳ＝λＲ０／Ｄｘ，代入上式得

δｔ ＝Δｔ＝ １２
Ｄｘ
ｖａ

（４．２．６５）

由式（４．２．６３）得到空间分辨率为

δｓ ＝Δｘ＝Δｔｖａ ＝ １２Ｄｘ
（４．２．６６）

从相 关 分 析 角 度 又 得 到 聚 焦 型 合 成 的 理 论 分 辨 率 表 达

式（４．２．１１）。

熟悉匹配滤波器和相关技术的读者，可能已经注意到，上述聚

焦型处理中的自相关过程是等效于匹配滤波处理的。

根据匹配滤波器理论，匹配滤波器的冲激响应ｈ（ｔ）应是输入

信号Ｓｉ（ｔ）的延时镜像，即

ｈ（ｔ）＝ＫＳｉ（ｔ０－ｔ） （４．２．６７）

式中，Ｋ 是增益常数。其输出信号为输入信号Ｓｉ（ｔ）与冲激响应

ｈ（ｔ）的卷积，即

Ｓｏ（ｔ）＝∫Ｓｉ（τ）ｈ（ｔ－τ）ｄτ
或

Ｓｏ（ｔ）＝∫Ｓｉ（ｔ－τ）ｈ（τ）ｄτ （４．２．６８）

如果对线性调频的回波信号进行匹配滤波，则其输出端的信
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号频谱呈ｓｉｎｃ形状，其半功率点带宽是合成孔径时间ＴＳ 的倒数，

即

Δｆ＝ １ＴＳ
（４．２．６９）

由两个点目标ｐ１ 和ｐ２ 算得多普勒频谱中心的宽度为

ｆｄ１－ｆｄ２ ＝２ｖａλＲ０Δ
ｘ （４．２．７０）

其方位分辨率的理论值也一定是

δｓ ＝ １２Ｄｘ
（４．２．７１）

下文将要讲到，聚焦型合成孔径技术中的信号处理实质上包

含两个步骤：第一步是对回波信号进行相位加权或相位调整，使每

个信号的相位成为同向（这就是“聚焦”过程）；第二步是同向信号

相加。这里介绍的混频、相关和匹配滤波处理，都是包含以上两步

内容的。在混频技术中的两个线性调频信号相乘过程以及相关处

理中的延时相乘过程，都是对回波信号进行相位加权使之成为同

相的过程。相乘以后的低通滤波器实际上与相关器中的积分器的

作用是一样的，都是相加过程。匹配滤波器实际上是一个相位校正

网络，它与输入信号的卷积过程既包含了相位加权，也包含了同相

相加。

４．３　 合成孔径方式

一、合成孔径方式

１聚焦型方式

在聚焦型方式中，给阵列中每个位置来的信号都加上适当的

位移，并使同一目标的信号都位于同一距离门之内。如图４．１７所
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示，如果宽度为α的波束在距离Ｒ 处的辐照宽度为ＬＳ，则有

ＬＳ＝αＲ （４．３．１）

此即形成的等效天线阵列的最大长度，称为合成孔径长度（对一点

目标而言）。长度为Ｌ的合成天线阵列的波束宽度为

α＝λ／（２Ｌ） （４．３．２）

图４．１７　 真实天线与综合的天线阵列

由于Ｌ比Ｄ 大许多倍，合成天线阵列的波束宽度βＳ将比真实
天线的波束宽度α小许多倍。也就是说，雷达的角分辨率将大为改
善，把此角分辨率折算成距离Ｒ处的方位向分辨率ρＳ，则有

ρＳ＝βＳＲ＝Ｒλ（２ＬＳ）＝λ／（２α）＝Ｄ／２ （４．３．３）
方位向分辨率ρＳ只和天线尺寸有关（天线尺寸越小，方位向分辨
率越好），而与波长和距离Ｒ无关。这个结果恰恰与经典分辨率的
结果相反。由式（４．２．１）知，经典分辨率随天线尺寸增大而变高，

而在合成孔径的情况下，却是天线尺寸越小分辨率越高。在经典分

辨率概念中，波长越短，距离越近，则分辨率越好，而在合成孔径的

情况下，分辨率与波长及斜距无关。

上述结果是以比较直观的方式，并用与阵列天线类比的方法

得到的。它实际上是由两步信号处理过程完成的。第一步是对每一

个回波信号进行相位调整，使在合成孔径长度范围内，从某一点目

标后向散射回来的信号都成为同相。这即称为聚焦过程。第二步就
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是信号相加，这就能得到在某一方向最大的信号幅度。用天线波瓣

图（方向性图）的概念来说，同相相加的结果，就能形成波束很窄、

方向性很好的波瓣图，相应地就能得到很好的目标分辨性能。可以

看出，天线孔径越小，发射能量越分散，合成孔径长度越大，回波信

号个数越多，则同相相加的结果在某一方向的能量就越集中，因而

方位分辨率越好。

２．非聚焦型方式

在合成孔径雷达技术发展的早期，非聚焦型合成孔径技术是

最先获得成功的。所谓非聚焦型就是指不改变孔径内从各种不同

位置来的信号的相移就能完成被存储信号的积累。也就是相对回

波信号不进行相位调整而是直接相加。由于对各种位置来的回波

信号不进行相位调整，则相应的合成孔径长度一定会受到限制（比

聚焦型的要短）。因为超过这个长度范围的回波信号由于其相对相

位太大（超过π／２），如果让它与Ｌ′Ｓ范围内的回波信号相加，其结果

反而会使能量减弱而不是加强。如图４．１８所示，ＢＰ是天线到目标

的最近距离，ＡＰ和ＣＰ都大于ＢＰ。如果电波由Ａ到Ｐ的往返距离

与由Ｂ到Ｐ 的往返距离之差大于１／４波长时，它们的相位差就会

超过π／２。所以ＡＣ就是非聚焦合成孔径的有效长度Ｌ′Ｓ。由图４．１８
所示的几何关系得

（Ｒ＋λ／８）２ ＝ （Ｌ′Ｓ／２）２＋Ｒ２ （４．３．４）

化简后得

Ｌ′２Ｓ＝ （Ｒ＋λ／１６）λ （４．３．５）

由于Ｒ很大，λ很小，则Ｒλ／１６，上式可简化为

Ｌ′Ｓ＝ （Ｒλ）１／２ （４．３．６）

这个结果表明，非聚焦合成孔径技术所得到的方位分辨率与波长

及斜距乘积的平方根成正比例，与实际天线大小无关。

非聚焦合成孔径雷达与聚焦型的相比，其分辨率虽差一点，但
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比常规雷达要好得多，而且其信号处理技术比聚焦型的要简单得

多，实时性也更好，这是有实用意义的。

图４．１８　 非聚焦合成孔径长度

３部分聚焦
合成孔径注光测绘仪的孔径合成方式介于聚焦型和非聚焦型

两者之间，它的积分时间比聚焦型的时间短，比非聚焦型的时
间长。

二、对合成孔径方式的分析

１频率分析的观点
合成孔径概念的产生可以追溯到２０世纪５０年代初。１９５１年６

月美国古德伊尔航空公司（ＧｏｏｄｙｅａｒＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏ．）的威利
（ＣａｒｌＷｉｌｅｙ）首先提出可以用频率分析的方法改善雷达的角分辨
率。雷达发射宽度为β的波束，波束与航迹的夹角为θ。在距离Ｒ处
有目标Ａ和Ｂ，分别处在波束两边。由于Ａ，Ｂ两目标相对于雷达
的径向速度不同，它们回波的多普勒频移是有差别的。用Δｆｄ表示
这两个目标的多普勒频差，则有

Δｆｄ＝ （２ｖａ／ｃ）ｆ０ｓｉｎθβ （４．３．７）
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式中ｃ是光速，ｆ０ 为雷达发射频率。
威利认为，只要观察时间ΔＴ＞Δｆｄ，则区分这两个目标的多

普勒频差是可能的（至少理论上如此），这就能改善雷达的角分辨
率。他还指出，如果波束垂直于航迹（正侧视，θ＝π／２），则回波的
多普勒频移接近零，多普勒频率变化率最大，因而能得到最好的角
分辨率。在威利进行工作的同时，以利亚诺大学控制系统实验室独
立地用非相干雷达作实验。用Ｘ波段雷达，通过回波箱产生相干基
准信号，发射波束宽４．１３°，经过孔径综合后波束宽变为０．４°。采用
非聚焦型合成孔径方法，于１９５３年７月得到第一张合成孔径雷达
图像。
用频率分析的观点解释合成孔径雷达原理这一事实，也和线

性调频信号的特点有关。因为知道，线性调频信号的瞬时频率和时
间成线性规律变化。因此，可以用频率的变化指示时间的变化。换
句话说，可以把时间的分辨率问题转化为频率分析的问题。

２综合阵列天线的观点

１９５３年夏，在美国密执安（Ｍｉｃｈｉｇａｎ）大学举办的暑期讨论会
上，许多学者提出了利用载机运动可将雷达的真实天线综合成大
尺寸的线形天线阵列的新概念。用这种观点解释合成孔径原理，除
了能解释雷达角分辨率的提高及正侧视工作方式能得到最佳角分

辨率外，还易使人们认识到合成孔径方式有经相位求和与非经相
位求和之分，即有聚焦工作方式和非聚焦工作方式之分；认识到由
于雷达脉冲工作，将必然带来方位模糊和距离模糊等问题，以及解
决这些问题的技术途径。
可以用阵列天线方向图综合的观点阐述合成孔径原理。阵列

天线方向图的综合和线性调频脉冲压缩过程有内在规律的一致

性，因为阵列天线方向图的综合过程本质上是一种信号叠加过程。
如图４．１９所示的几何关系，其中ｘ代表载机位置，Ｒ为点目标Ｐ离
载机航线的垂直距离，Ｘ为Ｐ 点的ｘ 坐标。在菲涅耳近似的前提
［（ｘ－Ｘ）Ｒ］下，各天线元接收到信号的相位是平方律分布的。
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这种平方律分布的相位特征，正是线性调频信号的本质特征。这两
个过程内在规律的一致性，使得在许多场合可以直接将阵列天线
的分析实验结果应用于合成孔径雷达。例如相位误差的影响分析
就是明显的例子。

图４．１９　 在斜距平面内雷达天线方向图

但是还要注意，这两个过程内在规律的一致性是以菲涅耳近
似成立为前提的。当用线性阵列天线综合的观点解释合成孔径原
理时，常常容易使人忘记这一点，从而，在有些时候将导致错误的
结论。例如，按照天线理论，线性阵列天线的线分辨率不会优于阵
列天线的长度（即综合孔径长度）。其根本原因是阵列天线工作在
天线阵列的夫琅和费衍射区，从而合成孔径雷达则工作在天线阵
列的菲涅耳衍射区，也就是以菲涅耳近似成立作为前提条件。

３全息记录和成像的观点
美国密执安大学雷达和光学实验室的柯特罗纳 （Ｌ．Ｊ．

Ｃｕｔｒｏｎａ）、利思（Ｅ．Ｎ．Ｌｅｉｔｈ）等人发现，利用光学透镜组能够完成
合成孔径要求的信号处理任务。回波信号经同步解调后加到阴极
射线管（ＣＲＴ）的阴极，对亮度进行调制。照相机将此信号记录到
胶片上。胶片沿ｘ方向匀速传送，信号便一行行地排列在胶片上
（每个发射周期记录一行），图４．２０显示了其示意图。１９５７年８月，
他们对研制的合成孔径雷达进行飞行试验，得到数据胶片，经地面
光学透镜组处理获得了大面积的聚焦型合成孔径雷达图像。与以
利亚诺大学控制系统实验室１９５３年７月得到第一张合成孔径雷
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达图像相比，清晰度和分辨率都有了较大的提高。从此，合成孔径
原理和合成孔径雷达得到了广泛的承认，并引起了普遍的兴趣。
利思等人指出，合成孔径的概念与光学全息照相的概念极其

相似，可以用全息的观点解释合成孔径原理。这二者具有内在规律
的一致性。这种一致性是斜平面光学处理器的基础。容易证明，如
果用线性调频脉冲序列作为合成孔径雷达的发射信号，则一个理
想点目标回波在经过如图４．２０所示的显示记录过程后，在胶片上
将呈现一椭圆形菲涅耳衍射图，这和点目标的光学全息图（为圆形
菲涅耳衍射图）很相似。按照全息照相成像的步骤，用准直相干光
源照射雷达数据胶片，即能呈现出点目标的图像。

图４．２０　ＣＲＴ显示记录系统示意图

４信号分析和处理的观点

１９４８年美国数学家香农（Ｃ．Ｅ．Ｓｈａｎｎｏｎ）发表了“通信的数学
理论”一文，创立了信息论。１９５３年，伍德沃德（Ｐ．Ｍ．Ｗｏｏｄｗａｒｄ）
首先将概率论和信息论引进雷达领域。众所周知，雷达回波总是在
伴有噪声的同时出现。诺斯（Ｄ．Ｏ．Ｎｏｒｔｈ）曾指出，对于在平稳白
色高斯噪声检测单一目标这类简单问题，接收机的最佳化将得到
匹配滤波器。伍德沃德及以后许多学者在匹配滤波器概念基础上
系统地研究了雷达目标的分辨问题，建立了完整的模糊函数理论。
按照这一理论，雷达距离分辨率将由雷达信号带宽ΔｆＳ决定。且有
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ρ＝
ｃ
２ΔｆＳ

（４．３．８）

式中ｃ为光速。在这个理论指导下，人们努力寻找这样的波形，它
既有较大的带宽ΔｆＳ，以便能获得较好的距离分辨率；又具有较大
的持续时间τ，以便能获得较大的平均功率，从而获得较大的雷达
作用距离。人们很快发现，如果对一宽带信号（如果此宽带信号各
频谱分量同相，则它的持续时间将是很短的）各频谱分量附加得
到一个随频率作线性变化的相位值，则此宽带信号将具有很长的
持续时间，以满足前述要求。这种附加非线性相位的过程称之为信
号的展宽过程。将展宽后的信号通过匹配滤波器，校正非线性相位
值使之同相，在匹配滤波器输出端将得到窄带脉冲信号。这个过程
称之为脉冲压缩。采用线性调频信号作为脉冲压缩波形，通过匹配
滤波器的压缩，大大改善了雷达距离的分辨率。雷达的角分辨率
（即方位向的分辨率）通过类似途径，即天线波束锐化，也能得到
改善。
聚焦型合成孔径过程的本质就是空间线性调频波的展宽和压

缩。这是因为菲涅耳衍射过程就是具有平方相位空间频率关系的
空间滤波过程。因此，点目标回波的菲涅耳衍射可等效为δ源激励
的具有平方相位频率关系的网络产生线性调频波的展宽过程；而
合成孔径雷达的信号处理或成像过程则可等效为线性调频信号的

脉冲压缩。所不同的是前者为空间过程，后者为时间过程。在合成
孔径雷达中，二者通过载机匀速直线的前进运动，即ｘ＝ｖａｔ，相联
系并互相转化。“波束锐化”，也即前面叙述的合成孔径原理，就是
对回波多普勒信号进行脉冲压缩过程。
用信号分析和处理的观点概括合成孔径原理有其显著的优

点。因为信号分析和处理的理论已经发展得比较成熟，并已在此基
础上形成比较完整的雷达分辨率理论。只要将它们由时间域推广
到空间域，合成孔径原理的许多难题便可迎刃而解。

５其他分析和处理方式
对于点目标回波多普勒信号，匹配滤波器处理只是一种可能
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的处理方式。虽然是广泛被采用且被实践证明是十分有效的方式，
但不是惟一的方式。至少在理论上还有其他方式。例如，不着眼于
点目标，而着眼于整个测绘地域微波背向散射系数，希望所得雷达
图像的背向散射系数估值与整个测绘地域微波背向散射系数的均

方误差最小。这是一种最佳处理方式。再例如，着眼于图像分辨率，
希望所得雷达图像分辨率最佳。这也是一种最佳处理方式。尽管如
此，点目标回波多普勒信号的匹配滤波处理仍是目前实用中获得
大面积、高质量图像的最主要方式。

三、合成孔径雷达的理论模型

以上从各个不同的角度阐述了合成孔径原理及其发展过程。
从中不难得出合成孔径雷达的理论模型，如图４．２１所示。合成孔
径雷达本质上相当于一个具有二维脉冲压缩作用的滤波器，从而
得到了二维高分辨率图像。当然，在一定条件下，可以将此二维压
缩过程分解成两个一维过程的级联。

图４．２１　 合成孔径雷达理论模型

４．４　 合成孔径雷达的系统考虑［３］

在一般常规雷达的系统设计过程中，通常总是以雷达方程作

为基本出发点。以此为基础，再根据使用要求来选择系统设计中的
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一些主要参数。这些参数往往是互相制约的，必须进行各种折中以
达到优化的目的。
这一设计过程对合成孔径雷达的系统设计来说，也是基本适

用的。但是，合成孔径雷达有许多特点。例如，合成孔径雷达的功能
不仅是发现目标和定位，它还能获得某些目标的或某一地域的高
分辨率图像。用户提出的使用要求不但包括地域内有关地形地物
的空间位置的几何信息，而且还要求提供能反映这些地形地物的
物理和化学特性的某些信息，甚至要求能提供这些地形地物随Ｐｒ
时间变化的动态信息。又如，合成孔径雷达要检测和成像的对象往
往不是孤立的离散的个别目标，而是分布式目标。这些分布目标的
回波在常规雷达系统设计时，常常把它看成是一种地杂波。常规雷
达所要排除的这些地杂波，在合成孔径雷达设计中都要把它当做
宝贵的信号接收下来，加以处理，从中提取有用的信息。
因此，合成孔径雷达的总体设计和各分系统的技术设计是比

较复杂的。下面将从基本概念角度介绍系统设计过程中应注意的
一些问题。

一、信号强度考虑

天线接收的功率Ｐｒ是由大家熟悉的雷达距离方程给出的（单
基地应用时），其为

Ｐｒ＝ＰｔＧ
２σλ２

（４π）３Ｒ４
（４．４．１）

式中，Ｐｔ为发射功率（峰值），Ｇ为收发天线增益，σ为照射目标区
域的雷达有效散射面积。
现在来推导合成孔径雷达系统所需要的发射功率表示式。因

为合成孔径雷达系统都倾向于采用线性调频脉冲压缩来改善距离

分辨率，所以与此过程有关的处理增益也应包括在内。
采用线性调频脉冲压缩和合成孔径处理的雷达系统经处理后

的信噪比为
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Ｓ
Ｎ ＝τΔｆＴΔｆｄ

ＰｔＧ２σλ２
（４π）３Ｒ４ｋＴ０ＢＦｎ

（４．４．２）

式中，采用线性调频脉冲压缩而获得的处理增益用τΔｆ表示，由合
成孔径雷达获得的处理增益用ＴΔｆｄ 表示，ｋ为玻耳兹曼常数，Ｔ０
为绝对温度，Ｂ为接收机带宽，Ｆｎ为接收机噪声系数。
因为目标被真实天线波束照射的时间Ｔ＝Ｒλ／（ｖａＤｘ），而雷

达的脉冲重复频率ｆｒ至少应为最大多普勒频率的２倍，经处理后
的信噪比可以表示为

Ｓ
Ｎ ＝

τΔｆｆｒＰｔＧ２σλ３

２（４π）３Ｒ３ｋＴ０ＢＦｎＤｘｖａ
（４．４．３）

乘积Ｐｔτｆｒ表示平均发射功率Ｐａｖ，接收机带宽Ｂ通常选择得与调
频带宽相匹配。将这些代入式（４．４．３）有

Ｓ
Ｎ ＝

ＰａｖＧ２σλ３

２（４π）３Ｒ３ｋＴ０ＦｎＤｘｖａ
（４．４．４）

将天线增益Ｇ用有效孔径Ａｅ来表示

Ｇ＝４πＡｅλ２
（４．４．５）

此有效孔径便可用天线尺寸表示。
假定雷达天线为椭圆形，其半轴尺寸为Ｄｘ和Ｄｙ，且利用系数

为５０％，于是Ａｅ为

Ａｅ＝ π８ＤｘＤｙ
（４．４．６）

代入式（４．４．４），可得

Ｓ
Ｎ ＝

πＰａｖＤｘＤ２
ｙσ

５１２Ｒ３ｋＴ０Ｆｎｖａλ
（４．４．７）

上式表示采用了脉冲压缩和合成孔径雷达技术的雷达接收机所输

出的信噪比。
可以得出以下结论：雷达散射面积为σ的目标的信噪比，①与

天线“尺寸”的三次方成正比；② 与距离Ｒ的三次方成反比；③ 与
波长λ成反比；④ 与飞机平台速度ｖａ 成反比。
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对于分散的杂乱回波，雷达散射面积可表示为

σ＝σ０δＲδｘｓｅｃβ （４．４．８）
式中，σ０ 为单位面积的雷达截面；δＲ 为距离分辨率；δｘ 为横向距离
分辨率；β为雷达波数与水平面之间的入射角。
于是，分散杂乱回波的信噪比可表示为

Ｓ
Ｎ ＝

πＰａｖσ０δＲｓｅｃβＤ
２
ｘＤ２

ｙ

１０２４Ｒ３ｋＴ０Ｆｎｖａλ
（４．４．９）

目标和分散杂乱回波信噪比的表示式之间的显著差别是后者

包含有与天线尺寸的四次方有关的项。

二、主要参数间的制约关系

假定飞机的高度ｈ和速度ｖａ已知，波长λ或频率ｆ０已经选定，
则在系统设计中往往首先要解决空间分辨率、测绘带和脉冲重复
频率之间的关系问题，因为它们是互相制约的，不能割裂开来单独
作任意选择。
下面先从避免或减小距离模糊和方位模糊的概念说起。
在常规雷达里，如果脉冲重复频率ｆｒ选得太高，就会引起距

离模糊。如图４．２２所示，脉冲重复频率为ｆｒ，即重复周期为

Ｔｒ＝ １ｆｒ
离雷达天线距离较近为Ｒ１的第一个目标ｐ１的回波到达天线的时
间为

ｔ１ ＝２Ｒ１ｃ
并设ｔ１ ＜Ｔｒ。第二个目标ｐ２，距离较远为Ｒ２，它的回波到达天线
的时间为

ｔ２ ＝２Ｒ２ｃ
如果脉冲重复频率太高，即重复周期太小，则可能发生ｔ２－ｔ１＞Ｔｒ
的情况，这就会引起距离模糊。在显示器上，ｐ２ 回波会出现在
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Ｒ２ ＝ １２
（ｔ２－Ｔｒ）ｃ

处。因此，在一般脉冲雷达设计时，重复频率的选择必须考虑最大
作用距离Ｒｍａｘ的要求，ｆｒ必须满足下列关系，即

ｆｒ≤ ｃ
２Ｒｍａｘ

Ｔｒ≥
２Ｒｍａｘ
ｃ

这表明，最大距离处目标回波的到达时刻应该在第一个重复周期
之内。

图４．２２　 常规雷达距离模糊

在合成孔径雷达中，距离模糊要比上述情况复杂得多。天线波
束照射的目标是大地，不但距离向主波束要照射全测绘带，它的旁
瓣也要照射到大地，也要产生回波，这就对脉冲重复频率有更严格
的要求。首先，要求从测绘带范围内来的目标回波应在同一重复周
期内到达。设测绘带两端最短和最长距离分别为Ｒ１和Ｒ２，则ｆｒ应
满足下列关系，即

（ｎ－１）ｃ
２Ｒ１ ≤ｆｒ≤ ｎｃ２Ｒ２

（４．４．１０）

即使ｆｒ满足这一条件，但由于天线旁瓣发射的能量也照射地面，
因而总有一些地面回波与测绘带来的回波在某一周期内同时到达
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天线，引起距离模糊。为了定量地研究这类距离模糊的严重程度，
通常用距离模糊比来表达，其定义为

Ｒｒ＝
从所有模糊区来的回波输出总功率
从规定的测绘带来的回波输出总功率

在通常情况下，天线第一旁瓣引起的模糊最主要，成为第一模糊
区；第二旁瓣发射的能量已经很小，再加上模糊区的距离已经很
远，可以忽略不计，上述定义可近似为

Ｒｒ＝
从第一旁瓣引起的模糊区来的回波输出功率
从测绘带来的回波输出功率

根据上述雷达方程，可求得

Ｒｒ＝ Ｇ
２
ａＲ４δｓ

Ｇ２Ｒ４ａδｓａ
（４．４．１１）

式中，Ｇａ 表示第一模糊区的天线增益，亦即天线第一旁瓣的增益，

Ｒａ 表示模糊区的斜距，δｓａ 表示模糊区的方位分辨率。
从式（４．４．１１）可以看出降低模糊比的办法是：压低天线距离

的第一旁瓣以得到较小的Ｇａ／Ｇ值，选择较低的重复频率以得到较
小的Ｒ４／Ｒ４ａ 值，这样Ｒｒ值就能减小很多（平方和四次方的关系）。
此外，模糊区的分辨率δｓａ 一定比测绘区差（δｓａ ＞δｓ），这是因为雷
达系统中的处理器总是调到与测绘带来的回波信号相匹配，而模
糊区来的回波信号，由于斜距Ｒａ ＞Ｒ，多普勒信号的调频斜率与
斜距有关，肯定与处理器是失配的，因而引起模糊区分辨率δｓａ 变
坏。这也有利于降低模糊比Ｒｒ。
如上所述，ｆｒ不但有一个上限，它也有一个下限，这个下限由

方位多普勒信号的带宽决定，亦即由方位分辨率δｓ的要求决定。
上面已经提到过，重复频率为ｆｒ的脉冲串等效于对一个线性

调频连续波信号的抽样。ｆｒ就是抽样频率。根据抽样定理，ｆｒ应不
小于信号最高频率的２倍，而方位向线性调频信号的带宽正好等
于多普勒频移中最高频率的２倍。于是得ｆｒ的下限为

ｆｒ≥Δｆｄ＝
２ｖ２ａ
λＲ０
ＴＳ （４．４．１２）
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由于ＬＳ＝ｖａＴＳ，ＬＳ／Ｒ０ ＝θａ，上式也可写成

ｆｒ≥
２ｖａ
λθａ

（４．４．１３）

θａ 为天线方位向波束角。如果引入方位分辨率参数δｓ，由于

θａ ＝λ／Ｄｘ，δｓ ＝Ｄｘ／２，式（４．４．１３）可以写成

ｆｒ≥
ｖａ
δｓ

（４．４．１４）

式（４．４．１４）说明，如果飞机航速固定，则方位分辨率要求越高，ｆｒ
的下限越大，这是合理的。因为δｓ 要求越高，多普勒带宽要求越
大，抽样频率也相应要求越高。
从式（４．４．１４）还可以得到一个重要结论。将式（４．４．１４）改写

成

δｓ≥
ｖａ
ｆｒ＝

ｖａＴｒ （４．４．１５）

式（４．４．１５）右边表示飞机在一个重复周期内的前进距离，这个距
离不得大于一个分辨单元δｓ。这个结论也是合理的、重要的。如果

ｆｒ太低，Ｔｒ太大，飞机在一个重复周期时间前进的距离大于一个
分辨单元，则有些分辨单元得不到微波照射，这显然是不允许的。
合成孔径雷达的脉冲工作方式也会带来方位模糊。现用合成

天线的概念来分析这一现象。
在合成孔径长度ＬＳ 内，由于真实小天线脉冲工作的结果，形

成一种类似于双程相移的线阵天线。这种天线的方向图呈栅瓣型，
如图４．２３所示。其数学表达式为

Ｅｓ＝
ｓｉｎ （２Ｎ＋１）２πλΔ

ｘ［ ］θ
ｓｉｎ２π
λΔ
ｘθ

（４．４．１６）

式中，２Ｎ＋１表示合成孔径时间内雷达发射的脉冲个数；Δｘ为真
实小天线发射脉冲的间距，即

Δｘ＝ｖａＴｒ＝ｖａｆｒ
（４．４．１７）
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图４．２３　 合成天线的栅瓣型波瓣

这种方向图有许多幅值相同的峰值，峰值点的位置可从
式（４．４．１６）求出，即

θｎ ＝ ｎλ
２Δｘ

，　ｎ＝０，±１，±２，… （４．４．１８）

相互间隔为λ／（２Δｘ）。方位模糊就是由这种栅瓣型多峰值造成的。
这种方位模糊的严重程度也可用方位模糊比来定义，即

Ｒａ ＝
从方位模糊区来的回波输出总功率
从测绘带来的回波输出功率

也可以着重只考虑第一模糊区，忽略远区旁瓣的影响，则上式可近
似为

Ｒａ ＝
从第一模糊区来的回波输出总功率
从测绘带来的回波输出功率

可以想到，抑制方位模糊的办法是对真实天线的方向图加权，
使其对合成方向图产生影响。
若真实天线的方位向孔径为Ｄ，设其孔径处场强为均匀分布，

则其方向图为

Ｅｒ＝ ｓｉｎ［π（Ｄ／λ）θ］
π（Ｄ／λ）θ

（４．４．１９）

其第一零点位置在

θ＝λＤ
（４．４．２０）
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于是合成天线的实际方向图为

Ｅｓω ＝ＥｒＥｓ＝

ｓｉｎ［π（Ｄ／λ）θ］
π（Ｄ／λ）θ

ｓｉｎ （２Ｎ＋１）２πλΔ
ｘ［ ］θ

ｓｉｎ２π
λΔ
ｘθ

（４．４．２１）

为了抑制栅瓣，尽量减小方位模糊，就必须使真实天线方向图的第
一零点与第一栅瓣的位置重合，或者使第一零点的位置小于第一
栅瓣所在的位置，从式（４．４．１８）和式（４．４．２０）得

θ＝λＤ ≤
λ
２Δｘ

（４．４．２２）

即

２
Ｄ ≤

１
Δｘ

（４．４．２３）

由于δｓ ＝Ｄ／２，代入上式后，两边再各乘以ｖａ 得

ｖａ
δｓ ≤

ｖａ
Δｘ＝ｆｒ

（４．４．２４）

这一结果与式（４．４．１４）完全一致，也提出了ｆｒ的下限，以及ｆｒ与

δｓ，ｖａ 的制约关系。
这一分析还表明，要降低方位模糊比，真实天线的方位向主瓣

不能太宽，即不能超过Ｅｓ的第一个栅瓣，这就限制了合成孔径长
度ＬＳ，从而限制了多普勒频带和方位向理论分辨率δｓ。此外，真实
天线的旁瓣也必须压低，这也是为了抑制合成天线栅瓣。
综上所述，从抑制距离模糊和方位模糊的要求出发，可以总结

出脉冲重复频率ｆｒ，方位分辨率δｓ 和测绘带Ｗ 之间的制约关系
如下：

（１）为了抑制方位模糊，也为了满足方位向理论分辨率的要
求，ｆｒ有一个下限

ｆｒ≥
ｖａ
δｓ ＝Δｆｄ

如果ｆｒ选择得太低，这相当于抽样频率太低，就会丢失信息，使方
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位分辨率变坏。
（２）为了抑制距离向模糊，测绘带必须全部位于同一重复周

期之内，测绘带与ｆｒ有一定的制约关系，从图４．２４所示的几何关
系以及上述ｆｒ与斜距Ｒ１ 和Ｒ２ 的关系，可得

Ｗ ≤ ｃ
２ｃｏｓβ

１
ｆｒ

这表明测绘带的最大值为

Ｗｍａｘ＝ ｃ
２ｃｏｓβ

１
ｆｒ

如果把关系式ｆｒ＝ｖａ／δｓ代入，则得

Ｗｍａｘ＝ ｃ
２ｃｏｓβ

δｓ
ｖａ

这表明，测绘带也受理论分辨率δｓ的制约，δｓ越好（即δｓ值趋小），
测绘带就越不能太宽。

图４．２４　 测绘带、斜距与天线俯角

（３）为了降低距离和方位的模糊比，关键的措施有两条：一是
适当压缩真实天线在距离向和方位向的主瓣宽度；二是压低真实
天线的旁瓣。第一条措施当然要影响测绘带宽度和合成孔径长度，
使方位分辨率变坏。第二条措施看来是重要的，但这会增加天线
设计 的难度。从国内外已经达到的水平看，把天线旁瓣压低到

－（３０～３５）ｄＢ是可能的。
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４．５　ＳＡＲ距离及距离率测量定位

ＳＡＲ图像显示的是雷达探测区域的灰度，它是根据距离和距
离率（或多普勒频率）对反射信号进行滤波得到的。对于ＳＡＲ图像
中的目标，有两个基本的测量值可以用来帮助确定其位置，即距离
和距离率。利用这两个测量值，当只有一幅ＳＡＲ图像时，可以求得
经度和纬度（目标的高度只能估计或事先已知）；当采用两幅ＳＡＲ
图像时，则可以求得经度、纬度和高度。

一、ＳＡＲ距离定位模型［６］

在ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＧＰＳ组合导航系统中（见第六章），用ＧＰＳ定位
时，得到的目标是属于ＷＧＳ—８４或ＰＺ—９０参考系的。而实用的测
量成果是属于ＳＡＲ平台地理坐标系的。有关的坐标系参见图４．２５
和图４．２６。

图４．２５　 坐标系框图

图４．２５和图４．２６中的参数定义如下：

Ｒｅ——— 椭球半长轴；
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ｆ——— 椭球扁平率；

Ｒｇ——— 卯酉圈曲率半径；

φ——— 地理纬度；

λ——— 地理经度；

ｈ——— 高度；
（Ｎ，Ｅ，Ｄ）——— 地理坐标系的单位矢量；

Ｏ———ｅｃｅｆ（随地球而旋转的地心地球固连）坐标系原点；
（ｘｅ，ｙｅ，ｚｅ）———ｅｃｅｆ（随地球而旋转的地心地球固连）坐标系

的单位矢量；

ε２——— 偏心率；

Ｃ——— 椭球法线与地球自转轴的交点。

图４．２６　 地理纬度示意图

在图４．２６中，点Ｏ到点Ｐ 的矢量为Ｐｅｃｅｆ，即

Ｐｅｃｅｆ＝

（Ｒｇ＋ｈ）ｃｏｓφ ｃｏｓλ
（Ｒｇ＋ｈ）ｃｏｓφ ｓｉｎλ
（１－ε２）Ｒｇ＋ｈ ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅φ

Ｔ ｘｅ
ｙｅ
ｚ

熿

燀

燄

燅ｅ
其中

Ｒｇ＝
Ｒｅ

（１－ε２ｓｉｎ２φ）
１／２

从ｅｃｅｆ到地理坐标系的转换矩阵为
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Ｔｇｅ ＝
－ｓｉｎφｃｏｓλ －ｓｉｎφｓｉｎλ ｃｏｓφ
－ｓｉｎλ ｃｏｓλ ０

－ｃｏｓφｃｏｓλ －ｃｏｓφｓｉｎλ －ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅φ
点Ｃ到点Ｐ 的矢量为Ｐｇ，则

Ｐｇ＝ＴｇｅＰｅｃｅｆ

Ｐｇ＝
－ε２Ｒｇｓｉｎφｃｏｓφ

０

－（Ｒｇ＋ｈ）＋ε２Ｒｇｓｉｎ２

熿

燀

燄

燅φ

Ｔ Ｎ
Ｅ
熿

燀

燄

燅Ｄ

（４．５．１）

图４．２７表示的是目标在 ＷＧＳ—８４参考系中的几何关系。用

ＲＡＴ 表示飞机与目标之间的距离，它是飞机的纬度、经度、高度
（φＡ，λＡ，ｈＡ）与目标的纬度、经度、高度（φＴ，λＴ，ｈＴ）的函数。

图４．２７　 飞机与目标间距离矢量关系

利用公式（４．５．１）可以得到ＲｇＴＴ 和ＲｇＴＡ ，其中上标ｇＴ表示在Ｔ
点的当地地理坐标。为了利用矢量减法，ＲｇＴＴ 必须要转换到飞机的
当地地理坐标系中。这必须通过转换矩阵Ｔ来实现，即

Ｔ＝

ｓｉｎφＴｓｉｎφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）＋ｃｏｓφＴｃｏｓφＡ ｓｉｎφＡｓｉｎ（λＴ －λＡ）

－ｓｉｎφＴｓｉｎ（λＴ －λＡ） ｃｏｓ（λＴ －λＡ）

ｓｉｎφＴｃｏｓφＡ（λＴ －λＡ）－ｃｏｓφＴｓｉｎφＡ ｃｏｓφＡｓｉｎ（λＴ －λＡ

熿

燀 ）

ｃｏｓφＴｓｉｎφＡｃｏｓ（λＴ －φＡ）－ｓｉｎφＴｃｏｓφＡ
－ｃｏｓφＴｓｉｎ（λＴ －λＡ）

ｃｏｓφＴｃｏｓφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）＋ｓｉｎφＴｓｉｎφ

燄

燅Ａ
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这样，飞机在当地地理坐标系中的ＲＴ 可表示为

ＲｇＡＴ ＝

－ＲｇＴ｛ｃｏｓφＴｓｉｎφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－（１－ε
２）ｓｉｎφＴｃｏｓφＡ｝－

ｈＴ｛ｃｏｓφＴｓｉｎφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－ｓｉｎφＴｃｏｓφＡ｝

　　　　　（ＲｇＴ ＋ｈＴ）｛ｃｏｓφＴｓｉｎ（λＴ －λＡ）｝

－ＲｇＴ｛ｃｏｓφＴｃｏｓφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－（１－ε
２）ｓｉｎφＴｓｉｎφＡ｝－

ｈＴ｛ｃｏｓφＴｃｏｓφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－ｓｉｎφＴｓｉｎφＡ

熿

燀

燄

燅｝
（４．５．２）

于是

ＲｇＡＡＴ ＝ＲｇＡＡ －ＲｇＡＴ

ＲｇＡＡＴ ＝

－ＲｇＴ｛ｃｏｓφＴｓｉｎφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－（１－ε
２）ｓｉｎφＴｃｏｓφＡ｝－

ｈＴ｛ｃｏｓφＴｓｉｎφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－ｓｉｎφＴｃｏｓφＡ｝

　　　　　（ＲｇＴ ＋ｈＴ）｛ｃｏｓφＴｓｉｎ（λＴ －λＡ）｝

－ＲｇＴ｛ｃｏｓφＴｃｏｓφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－（１－ε
２）ｓｉｎφＴｓｉｎφＡ｝－

ｈＴ｛ｃｏｓφＴｃｏｓφＡｃｏｓ（λＴ －λＡ）－ｓｉｎφＴｓｉｎφＡ

熿

燀

燄

燅｝
（４．５．３）

其中

ＲｇＴ ＝
Ｒｅ

（１－ε２ｓｉｎ２φＴ）
１／２

式（４．５．３）即为ＳＡＲ距离测量定位模型。

二、ＳＡＲ距离率定位模型［６］

图４．２７中，雷达可以测量到距离 ‖ＲＡＴ‖ 和距离率 ‖ＲＡＴ‖
的大小。在式（４．５．３）中，已定义了距离。通过距离对时间的求导，
可以得到距离率。该距离的时间导数是十分复杂的，我们可以采用
其简化模型。将式（４．５．２）展开成关于飞机坐标的泰勒级数，其中
只包含常数项和一阶泰勒级数，即

ＲｇＡＴ ＝ＲｇＡＴ
φＡ，λＡ，ｈＡ

＋ 
φＴ
ＲｇＡＴ （φＴ －φＡ）

φＡ，λＡ，ｈＡ
＋
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
λＴ
ＲｇＡＴ （λＴ －λＡ）

φＡ，λＡ，ｈＡ
＋ 
ｈＴ
ＲｇＡＴ （ｈＴ－ｈＡ）

φＡ，λＡ，ｈＡ

经计算整理后得

ＲｇＡＴ ＝ＲｇＡＡ ＋

ＲｇＡ（１－ε２）
１－ε２ｓｉｎ２φＡ

＋ｈ（ ）Ａ （φＴ －φＡ）
（ＲｇＡ ＋ｈＡ）ｃｏｓφＴ（λＴ －λＡ）

－（ｈＴ－ｈＡ

熿

燀

燄

燅）
于是，式（４．５．３）的简化模型为

ＲｇＡＡＴ ＝

ＲｇＡ（１－ε２）
１－ε２ｓｉｎ２φＡ

＋ｈ（ ）Ａ （φＴ －φＡ）
（ＲｇＡ ＋ｈＡ）ｃｏｓφＴ（λＴ －λＡ）

－（ｈＴ－ｈＡ

熿

燀

燄

燅）

（４．５．４）

将式（４．５．４）中的二范数对时间求导可得 ‖ＲＡＴ‖，其为

ｄ‖ＲＡＴ‖
ｄｔ ＝

　‖ＲＡＴ‖φＡ
ｄφＡ
ｄｔ ＋

‖ＲＡＴ‖
λＡ

ｄλＡ
ｄｔ＋

‖ＲＡＴ‖
ｈＡ

ｄｈＡ
ｄｔ

（４．５．５）

作如下的定义：

Γ＝
（１－ε２）ＲｇＡ
１－ε２ｓｉｎ２φＡ

＋ｈＡ

Σ＝ （ＲｇＡ ＋ｈＡ）ｃｏｓφＡ
忽略某些小量，可以得到

　‖ＲＡＴ‖ ＝
　　‖ＲＡＴ‖－１（Ａ３＋Ａ２＋Ａ３Ａ４－Ａ５＋Ａ６） （４．５．６）

式中 　Ａ１ ＝３
（１－ε２）ＲｇＡε２ｃｏｓφＡｓｉｎφＡ
（１－ε２ｓｉｎ２φＡ）

２ （φＴ －φＡ）
２ｖｎ；

Ａ２ ＝Γ（φＴ －φＡ）ｖｎ；

Ａ３ ＝ΣΓ
（φＴ －φＡ）

２ｖｎ；

Ａ４ ＝ＲｇＡε
２ｃｏｓφＡｓｉｎφＡ
１－ε２ｓｉｎφＡ

－ｓｉｎφＴ（ＲｇＡ ＋ｈＡ）；
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Ａ５ ＝Σ（λＴ －λＡ）ｖｅ；

Ａ６ ＝ （ｈＴ－ｈＡ）ｖｄ；

ｖｎ——— 北向速度；

ｖｅ——— 东向速度；

ｖｄ——— 地向速度。
式（４．５．６）即为ＳＡＲ距离率测量定位模型。
采用一幅ＳＡＲ图像时，通过解算‖ＲＡＴ‖和‖ＲＡＴ‖可得到目

标的经纬度，它的闭合解不存在。文献［７］中采用ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ
方法来求解该非线性系统。这时，目标的高度必须从地图上估计，
目标的位置误差是地图精度的函数。

４．６　 小 　 结

要学习和掌握ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的基本理论，就必须掌
握惯性导航系统和合成孔径雷达的基础知识。因此，本章对ＳＡＲ
进行了较为详细的介绍。首先，对雷达的发展概况做了简述；其次，
介绍了合成孔径雷达的特点、处理方法、工作体制、应用领域、研究
现状和发展方向；再次，从分析回波信号的特性入手，从频谱分析、
相关、匹配滤波的角度说明了合成孔径原理，详细分析了合成孔径
的方式；最后，研究了ＳＡＲ距离及距离率测量定位。
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第五章 　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统

５１　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的原理

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统是一种新型的组合导航体制，该组合
导航系统的主要特点就是充分利用ＳＡＲ的图像辅助作用对ＩＮＳ
进行修正，以实现高精度的导航定位。

ＳＡＲ是一种基于距离和方位二维分辨率原理的成像雷达，它
可以在能见度极差的气象条件下提供类似于光学照相机的高分辨

率图像。这样，把即时获得的ＳＡＲ图像信息与从数字地图数据库
中查询到的相应于ＳＡＲ测绘区的地图进行图像匹配，可以得到

ＩＮＳ的位置和方位偏差，将其作为观测量经卡尔曼滤波可计算出

ＩＮＳ的误差估计，用来校正ＩＮＳ，获得当前精确的导航信息，然后
利用该信息对ＳＡＲ进行运动补偿和视区定位参数计算。定位精度
的高低主要取决于数字地图的精度和雷达图像的分辨率。另外，

ＳＡＲ成像时，飞机的机动飞行及天线的不稳定性会影响成像质
量。为了提高ＳＡＲ成像的质量，必须采用运动补偿技术，即按照

ＩＮＳ所提供的速度和姿态信息对ＳＡＲ进行运动补偿。这样，在数
字地图数据库（ＤＭＤ，ＤｉｇｉｔａｌＭａｐＤａｔａｂａｓｅ）的支持下，充分利用

ＩＮＳ和ＳＡＲ之间的互补性，取长补短，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统就
可以实现高精度、完全自主的导航定位。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统是一种利用图像相关而获得高精度
位置、方位修正的组合导航系统。高精度的ＩＮＳ对ＳＡＲ的作用体
现在：① 运动补偿；② 天线的稳定对准。反过来，ＳＡＲ在数字地图
数据库的支持下，可对ＩＮＳ进行修正，克服其误差随时间增大的
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缺点。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的原理框图如图５．１所示。ＩＮＳ输出
的位置、航向信息，用来计算当前ＳＡＲ测绘的视场（ＦＯＶ，Ｆｉｅｌｄｏｆ
Ｖｉｅｗ） 和平移及旋转地图图像所需的参数。地图数据库管理系统
使用ＦＯＶ信息，收集地图数据形成ＳＡＲ测绘区的地形图像。根据
数据库中存储的不同种类的地形信息，形成的地形图像可分为好
几层。地图图像经过平移和旋转与ＳＡＲ图像对齐，地图图像与

ＳＡＲ图像之间的对应并非是一对一的，这是由于两者具有不同的
分辨率。如果地形有明显的高程变化，ＳＡＲ图像会出现畸变。为了
补偿这种畸变，利用阴影效应，数字地图的地形高程数据用来分析
预测畸变影响和阴影定位，其结果产生一种新的地图图像层，它包
含阴影特征信息。该图像经过变换用来合成预测的畸变影响。最
后，得出的地图图形与ＳＡＲ实测的地形图像进行相关处理，估计
出ＩＮＳ的位置、航向误差。
常用的方法是，对地图图形内事先确定地物的类型（如笔直的

公路）进行特征提取，相应地搜索ＳＡＲ图像内的地物，进行特征提
取，最后进行两者的特征相关，从而估计出ＩＮＳ的位置、航向误差。
事先确定的进行特征相关的地形特征可以是一种或多种。文献［８］
介绍了一种采用多种类型的地形特征相关的方法，这种方法的优
点是提高了对ＩＮＳ的修正速度和精度，而其缺点是增大了图像处
理的复杂性。随着实时图像处理技术及其硬件的发展，这个缺点不
再会成为大问题。在图５．１中，ＳＡＲ图像的地形特征提取是在选定
的“分析窗口”内采用专用的分割算法来完成的。“分析窗口”的定
位过程是从地图图像中搜索一个包含特征的地形区域，这个地形
区域应当容易由对应的ＳＡＲ图像处理算法来分割。在这个搜索
中，须并行执行好几种算法，每一种算法与某一地形特征类型相对
应。例如，一种处理算法是用来搜索交通运输线特征，确定区域内
是否包含相对笔直的公路段。另一种算法用来搜索水文特征，如江
河段。另外的算法用来搜索文化地貌特征，如显著的人工建筑。设
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置“窗口”的尺寸应当与ＩＮＳ的导航误差和目标尺寸相适应。“窗
口选择”的输出是以二值图像形式表示的，包含每一类特征的“分
析窗口”的位置和预测特征的位置。

图５．１　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的原理框图

由于ＳＡＲ图像与地图图像的分辨率一般是不同的，不同分
辨率的两幅图像不便于进行特征相关，“尺度变换”就是将两者不
同的分辨率变换为相同的分辨率的过程。“算法控制”过程检查为
每个特征类型产生的“窗口”列表，相应地给ＳＡＲ特征提取和特征
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相关产生控制序列。在每个“窗口”中，专用的ＳＡＲ图像分割算法
用来产生图像特征的二值图像代码。二值ＳＡＲ图像与相应的地图
图像相关，估计出二者的平移和旋转的偏差。将一幅场景中的多个
“窗口”所获得的偏差估计加以融合，产生单一的偏差估计和相应
的估计误差方差阵，作为组合卡尔曼滤波器的量测，卡尔曼滤波器
作出ＩＮＳ误差的最优估计，用来对ＩＮＳ进行输出或反馈校正。

图５．２　 多窗口数据的融合

将一幅场景中的多个“窗口”得
出的偏差进行融合的过程如图５．２
所示。在图５．２中，Φｉ 是来自第ｉ个
“窗口”的地形特征偏差量测向量，
它包含平移和旋转部分。^θ是要估计
的参数向量，它包括使用ＩＮＳ指示的
位置和航向所引起的平移和旋转误

差，分别用δＸＧＰ，δＹＧＰ和δα来表示。Φｉ
是一个随机向量，它的均值与θ^和窗
口位置是独立的。
如果航向误差较小，那么Φｉ 的

均值可近似表示为θ的线性函数，即

Ｅ［Φｉ］＝Ｆｉθ （５．１．１）

式中Ｆｉ是有适当维数的矩阵，如果假设Φｉ是一个独立的高斯分
布的随机向量，其方差为Ｋφｉ，均值为Ｆｉθ，那么，在给定向量Φｉ时，

θ的最大似然估计为

θ^＝ ［∑
Ｎ

ｉ＝１
ＦＴｉＫ－１

φｉＦｉ］－１［∑
Ｎ

ｉ＝１
ＦＴｉＫ－１

φｉΦｉ］ （５．１．２）

θ的协方差可表示为

ｃｏｖ［^θ］＝ ［∑
Ｎ

ｉ＝１
ＦＴｉＫ－１

φｉＦｉ］－１ （５．１．３）

式中，Ｎ 是一幅图中“分析窗口”的数目。
上述系统利用了导航系统即时估算值来提供合成孔径雷达图
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像中地形特征或陆标的大概位置，接着又反过来用这个位置取得
导航修正值。为了使系统能正常工作，必须保持足够高的导航精
度，以使“分析窗口”把所需要的特征包括进去。
在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的导航过程中，如果把ＳＡＲ的实施图

像用于目标检测，则将目标模板与校正后的ＳＡＲ图像进行图像匹
配，可以检测ＳＡＲ图像中有无目标及目标的位置和方向。把该信
息送给控制管理器可用来进行瞄准、寻的等。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统不仅是一种新的组合体制，而且对ＳＡＲ
的研制也具有意义。因为它可以降低ＳＡＲ对纯ＩＮＳ的精度要求，
从而降低了系统的造价。能够提供地面图像的传感器除ＳＡＲ外，
还有电光图像传感器、毫米波雷达、激光雷达等。现在正在发展中
的激光雷达，能进行图像和距离的探测，它具有分辨率高、特征稳
定性好等优点。在图像传感器和图像处理技术日益发展的今天，研
究这样的组合导航系统无疑具有重要的价值。

５．２　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的数学模型

一、ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的状态方程和量测方程

本章建模的惯导系统为捷联惯导系统（Ｓ／ＤＩＮＳ），建立动力学
方程的基准坐标系为东北天地理坐标系。于是，可得ＩＮＳ／ＳＡＲ组
合导航系统的状态方程为

Ｘ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋Ｇ（ｔ）Ｗ（ｔ） （５．２．１）
这里Ｘ（ｔ）是系统状态向量，由系统的多种误差组成。在ＩＮＳ／ＳＡＲ
组合系统中，引入气压高度表提供高度信息，则状态变量选为

Ｘ（ｔ）＝ ［δｖｅ　δｖｎ　δｖｕ　δφ　δλ　δｈ　ｅ　ｎ　ｕ　εｘ　εｙ
εｚ　εｍｘ　εｍｙ　εｍｚ　 ｘ　 ｙ　 ｚ　ψｘ　ψｙ　ψｚ　δｈｂ］

Ｔ

其中，δｖｅ，δｖｎ，δｖｕ为速度误差；δφ，δλ，δｈ为位置误差；ｅ，ｎ，ｕ 为
姿态角误差；εｘ，εｙ，εｚ 为陀螺常值漂移；εｍｘ，εｍｙ，εｍｚ 为陀螺一阶马
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尔科夫漂移； ｘ，ｙ，ｚ为加速度计零偏；ψｘ，ψｙ，ψｚ为ＳＡＲ天线姿
态角误差；δｈｂ为高度表偏置。

ＦＩＮＳ ＝

－ｖｚＲｈ
２（Ωｚ－ｖωｔａｎφＲｈ

） －ｖＭＲｈ
０

ｖωｔａｎφ
Ｒｈ －２Ωｚ ｖωｔａｎφ－ｖｚ

Ｒｈ
２ΩＭ －ｖωＲｈ ｆｚ

２ｖＭ
Ｒｈ

２（ΩＭ －ｖωＲｈ
） ０ －ｆω

０ － １Ｒｈ
０ ０

１
Ｒｈ

０ ０ ｖωｔａｎφ
Ｒｈ －Ωｚ

０ －ｔａｎφＲｈ
０ ｖＭ

Ｒｈ －ΩＭ

１
Ｒｈ

０ ０ ０

０ － １
Ｒｈｃｏｓφ

０ ０

熿

燀 ０ ０ １ ０
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ｆｚ ｆω ｖω（２ΩＭ －
ｖωｔａｎφ
Ｒｈｃｏｓ２φ

） ０ ０

０ －ｆＭ ｖＭｖω
Ｒｈｃｏｓ２φ

－２（ｖｚΩｚ＋ｖＭΩＭ） ０ ０

ｆＭ ０ ２Ωｚｖω ０ ０

Ωｚ－ｖωｔａｎφＲｈ －ｖＭＲｈ －Ωｚ ０ ｖｅ
Ｒ２ｈ

０ ΩＭ －ｖωＲｈ
０ ０ －ｖＭＲ２ｈ

ｖω
Ｒｈ－ΩＭ

０ ΩＮ － ｖω
Ｒｈｃｏｓ２φ

０ ｖωｔａｎφ
Ｒ２ｈ

０ ０ ０ ０ －ｖＭＲ２ｈ

０ ０ －ｖωｔａｎφＲｈｃｏｓφ
０ ｖω

Ｒ２ｈ

燄

燅０ ０ ０ ０ ０

ＦＧｙｒｏ＝－ｄｉａｇ［１／ＴＯＧ　１／ＴＯＧ　１／ＴＯＧ］

ＦＡＣＣ ＝－ｄｉａｇ［１／ＴＯＡ　１／ＴＯＡ　１／ＴＯＡ］
其中，Ｃｔｂ为机体坐标系到北西天地理坐标系的方向余弦阵，

ＴＯＧ 是陀螺漂移的相关时间，ＴＯＡ 是加速度计的相关时间。

Ｇ（ｔ）＝
Ｃｔｂ（３×３） ０（３×３）

０（３×３） Ｃｔｂ（３×３）０ （３×３
［ ］）

系统噪声Ｗ（ｔ）为

Ｗ（ｔ）＝ ［Ｗεｘ　Ｗεｙ　Ｗεｚ　Ｗεｍｘ　Ｗεｍｙ　Ｗεｍｚ　Ｗ ｘ　Ｗ ｙ

Ｗ ｚ　Ｗψｘ　Ｗψｙ　Ｗψｚ
］Ｔ

Ｇ（ｔ）２３×１４ 是噪声系数矩阵，它包含９５％ 的零元素。这两个矩
阵均为系数矩阵。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的量测方程采用ＳＡＲ的距离ＲＳ与相
应ＩＮＳ估算的距离ＲＩ之差，ＳＡＲ的距离率ＲＳ与ＩＮＳ估算的距离
率ＲＩ之差，以及ＳＡＲ的方位角Ａ及俯仰角Ｅ 作为观测量，即
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Ｚ＝

ΔＲ
ΔＲ
熿

燀

燄

燅

Ａ
Ｅ

＝

ＲＳ－ＲＩ
ＲＳ－ＲＩ
熿

燀

燄

燅

Ａ
Ｅ

（５．２．２）

二、ＩＮＳ／ＳＡＲ组合滤波器的性能分析与仿真［８］

由上节可知，将一幅ＳＡＲ图像中各“分析窗口”的特征相关所
得出的偏差估计进行融合，经坐标转换，得出的是ＩＮＳ位置误差

δφ，δλ及方位角误差ｕ 的估计及其估计误差方差。这样组合滤波
器的量测方程为

Ｚｋ ＝ ［δφ　δλ　ｕ］
Ｔ＋Ｖｋ （５．２．３）

式中，Ｅ［ＶｉＶＴ
ｊ］＝Ｒδｉｊ，Ｒ为量测噪声的方差，其大小取决于数字

地图的误差和雷达图像的分辨率。
从量测方程可以看出，由于不能提供对ＩＮＳ高度误差的观测

量，因此单纯的ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统不能消除ＳＡＲ高度通道的发
散，须加入气压高度或雷达高度信息对惯性高度通道进行阻尼。ｕ
是直接的观测量，系统提供较高的方位精度。

ＳＡＲ对地面的测绘，通常要求飞机飞行在直线巡航状态。因
此，拟定一段直线飞行轨迹，航向为正东，速度为３００ｍ／ｓ，飞行高
度为１０ｋｍ，飞行时间为３０００ｓ。建模的ＩＮＳ误差状态为Ｘ＝［δｖｅ

δｖｎ δｖｕ ｅ ｎ ｕ δφ δλ δｈ εｘ εｙ εｚ ｘ ｙ ｚ］Ｔ。
惯性传感器的精度及滤波初值见表５．１和表５．２。

表 　５．１

误差项 误差值（１σ） 相关时间

陀螺漂移 ０．１°／ｈ １ｈ

陀螺量测白噪声 ０．００１°／ｈ ０

加速度计零偏 ５×１０－４ｇ ０．５ｈ

加速度计量测白噪声 ５×１０－６ｇ ０
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表５．２　 滤波初始值（１σ）

δｖｅ，δｖｎ，δｖｕ １ｍ／ｓ

ｅ，ｎ ５′

ｕ ２５′

δφ，δλ １″

δｈ ３０ｍ

关于图像匹配，选取一幅分辨率为５ｍ的５１２×５１２像素点的
雷达地图图像作为地图数据库中的基准图，把该图进行旋转并平
移后加入高斯白噪声的图像作为实时的雷达测量图像。在平移距
离为５０ｋｍ，噪声方差为２个像素点，即１０ｍ，旋转角为０．０５°的条
件下，利用代价最小化提取图像边缘特征的方法进行仿真计算。所
得结果表明：位置偏差为１个像素，即５ｍ；对１００ｋｍ视区内方位
偏差为０．０５°。这样，仿真分析中便参照上述数据选择量测方程中
的量测噪声。系统仿真中滤波更新周期取１００ｓ或３０ｓ。
图５．３～图５．６是滤波更新周期取１００ｓ的仿真结果。它们分

别是ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的水平位置估计误差曲线、高度估计
误差曲线、速度估计误差曲线和平台姿态角估计误差曲线。从图中
可以看出，ＳＡＲ对ＩＮＳ的位置校正是第一位的，其次才是对速度
精度的提高。ＩＮＳ的高度通道是发散的，须要引入气压高度或雷达
高度信息进行阻尼。提高ＳＡＲ对ＩＮＳ的修正率，可明显提高系统
的精度。图５．７和图５．８分别是更新周期为３０ｓ并加入气压高度阻
尼信息后的水平位置误差和速度误差曲线。从图中可以看出，尽管

ＩＮＳ的陀螺漂移和加速度计零偏误差度比较大，但组合系统的位
置误差在２００ｓ后，基本保持在数字地图的误差和雷达图像分辨率
的水平上，其精度是比较高的。在允许ＳＡＲ对地面进行测绘的条
件下，提高修正速率的主要途径是增加ＳＡＲ图像中搜索地形特征
的类型，增加并行算法的数目。
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图５．３　ＩＮＳ／ＳＡＲ水平位置估计误差（１σ）

图５．４　ＩＮＳ／ＳＡＲ高度估计误差（１σ）

图５．５　ＩＮＳ／ＳＡＲ速度估计误差（１σ）
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图５．６　ＩＮＳ／ＳＡＲ姿态角估计误差（１σ）

图５．７　ＩＮＳ／ＳＡＲ水平位置估计误差（１σ）

图５．８　ＩＮＳ／ＳＡＲ速度估计误差（１σ）
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　　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的一个重要优点是，飞机无须做机动

飞行就可获得ＩＮＳ空中对准的优良性能。在一般的位置／速度组

合导航系统中，平台姿态角误差ｅ，ｎ，ｕ 的观测能力主要依赖于

比力把姿态角误差耦合进速度误差方程中。

δｖｌ＝ｆｌ×ｌ＋Ｃｌｂδａｂ＋［舒勒、哥氏及重力误差项］

（５．２．４）

式中 　δｖｌ——— 分解在导航坐标系中的速度误差；

ｆｌ——— 导航坐标系中的比例；

ｌ——— 姿态角误差；

Ｃｌｂ——— 机体坐标系到导航坐标系的方向余弦阵；

δａｂ——— 加速度测量误差。

由于水平姿态角误差可将重力耦合进导航坐标系的水平轴，

因此水平姿态角误差可连续进行观测。虽然陀螺罗经效应也能对

ｕ提供一定的观测能力，但其效应太弱，以至需要很长的时间。为

了增强观测能力，一般要求飞机进行Ｓ形机动飞行，用以产生水平

方向的比力分量，增大对方位角误差ｕ的观测力。

在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，方位角误差ｕ 是直接可观测

项，因此在平直飞行中即可提供对ｕ的观测力，这是其他位置／速

度组合导航系统所不具备的优点。

５．３　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的特点及应用

一、ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的特点

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统利用ＩＮＳ和ＳＡＲ互补的特点，使组

合系统不仅吸收了两个独立系统各自的优点，而且两者相互辅助，

使整个系统的性能得到提高。ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统具有以下
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优点：

（１）精度高。目前只有ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统能达到ＧＰＳ的

ｐ码精度。

（２）自主性强。不容易受到干扰，ＧＰＳ则有这方面的不足。

（３）能够全天候工作。

（４）因位置误差和方位误差角是直接的观测量，这使ＩＮＳ具

有动基座、空中对准能力，且不需要机动，大大提高了系统的快速

反应能力。

（５）适用区域广。对于可提取出不变特征的山地、丘陵、平坦

地形、海洋等都适用。

（６）ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统还具有目标识别的功能。ＳＡＲ可

用来执行侦察、瞄准、捕获目标等任务。

（７）密切了ＩＮＳ与ＳＡＲ之间的关系。ＳＡＲ为ＩＮＳ提供高精度

的图像辅助信息，对ＩＮＳ进行修正；ＩＮＳ为ＳＡＲ提供高精度的运

动补偿信息，两者互相辅助、互相提高，可以充分发挥各自的优良

性能。

当然ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统也有它的缺点。

（１）由于ＳＡＲ雷达天线的尺寸和重量较大（ＳＡＲ装在飞机的

下面），稳定和跟踪能力有限。

（２）载机做非匀速直线运动时，会直接影响回波多普勒信号

的相位和幅度，使图像产生畸变。

（３）当飞机做大机动飞行时，运动补偿（包括ＳＡＲ天线的稳

定、相位的校正等）可能无能为力，ＳＡＲ将无法进行正常工作，甚

至完全不能成像，从而失去对ＩＮＳ的修正能力。

（４）尽管ＳＡＲ为侧视工作方式，并能控制截获率，但它是主动

工作方式，功耗也不是特别小，因此系统的隐蔽性仍存在问题。
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二、ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的应用

由于ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统潜在的优越性，国外已将该系统

成功地应用于军用飞机、精确制导武器、精密武器投掷系统等方

面。１９９３年法国汤姆逊－ＣＳＦ公司向法国宇航公司交付了第一台

“普罗米修斯”导航系统［２］，原型产品用于阿帕奇空对地导弹的制

导，该系统就是一个ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统。近几年，其他一些国家也

不断研制ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统并投入使用。我国对ＩＮＳ／ＳＡＲ组合

系统的研制虽起步较晚，但发展很快。中科院电子研究所已成功研

制了机载ＳＡＲ实时数字成像处理器的整机控制系统，实现了机上

实时数字成像、实时显示和记录，能够实时、直观地呈现雷达扫过

区域的地面图像，并能及时反映系统运转情况、分析成像质量等。

该所研制的Ｘ波段、多极化、多通道、数字处理的机载ＳＡＲ分辨率

可达１０ｍ。国家“８６３计划”信息领域，众多单位联合攻关，在ＳＡＲ
研制方面取得了突破性进展。原航空工业部６０７所已成功地研制

出ＳＡＲ并投入使用。另外，我国在实践中也认识到了ＧＰＳ，ＴＡＮ
等其他导航系统的局限性。因此ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统在我国是

有很大发展前景的。

５．４　 实现ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的关键技术与
计算机仿真设计 　 　　　　　

一、实现ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的关键技术

实现ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的关键技术有以下几点：

（１）从ＳＡＲ图像中自动、可靠地提取地形特征的技术。

（２）从数字地图中形成地图图像，并在此基础上自动预测清
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晰、可取的ＳＡＲ地形特征的技术。

（３）鲁棒的地形特征偏差估计及融合技术。

（４）建立由ＩＮＳ导航误差所引起的ＳＡＲ图像失真的精确

模型。

（５）自动初始捕获、匹配技术，在由于低截获、隐身的需要，而

不能获得ＳＡＲ修正的情况下，ＩＮＳ的误差有可能增大到不能查寻

出相应的数字地图的情形，这时，如果进入ＩＮＳ／ＳＡＲ组合状态，自

动初始捕获和匹配技术就相当重要。

（６）ＳＡＲ的运动补偿技术，包括建立由ＩＮＳ导航误差所引起

的ＳＡＲ图像失真的精确模型和快速、鲁棒的飞机主ＩＮＳ对天线辅

助的小型捷联惯导系统的对准、校正。

此外，还要解决滤波、故障检测、隔离等技术。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统不仅是一种新的组合体制，而且对

ＳＡＲ的研制也具有重要意义。因为它可以降低ＳＡＲ对纯ＩＮＳ的精

度要求，从而降低了系统的造价。能够提供地面图像的传感器除了

ＳＡＲ外，还有光电传感器、毫米波雷达、激光雷达等。现在正在发

展中的激光雷达能够进行图像和距离的探测，它具有分辨率高、特

征稳定性好等优点。在图像传感器、图像处理日益发达的今天，研

究这样的组合系统，具有重要的价值。

二、ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的计算机仿真设计

在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的分析、设计研究阶段，如果在计

算机上仿真ＩＮＳ／ＳＡＲ系统，来估计ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的编

排及其算法，是非常经济有效的方法。ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统仿真软

件的设计框图如图５．９所示。
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图５．９　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的计算机仿真框图

５．５　 小 　 结

本章首先论述了ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的原理，主要通过比
较ＳＡＲ实时图像与查询到的机载数字地图，获得ＩＮＳ的误差修正
信息；接着描述了ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的数学模型，并对组合
滤波器的性能进行了分析与仿真；然后介绍了ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航
系统的特点及应用；最后指出了要实现该组合系统须要解决的一
系列关键技术和计算机仿真方案。
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第六章 　ＳＡＲ的运动补偿

合成孔径雷达是一种能获得高质量雷达图像的微波遥感设

备，机载ＳＡＲ沿直线航迹匀速平移运动所产生的多普勒频率，是
获得高质量雷达图像的前提。一般情况下，总假设飞行器做匀速直
线的平移运动，并在此假设下进行理论分析和计算。但是，飞行器
实际飞行时，由于受到气流等因素的影响及飞行器本身性能的限
制，不可能完全做到这点。雷达载机总要或多或少地偏离匀速直线
平移运动这种理想状况，从而直接影响回波多普勒信号的相位和
幅值，使其压缩波形产生畸变，这将给合成孔径雷达的工作带来不
可忽视的影响，严重时甚至完全不能成像。因此，必须采取运动补
偿措施来消除各种运动误差对雷达成像带来的影响，使不良后果
减小到最低限度，以提高雷达图像的质量。广义地说，这类技术都
可称之为运动补偿技术。此外，ＳＡＲ处理器也要用到运动补偿系
统所提供的信息，对于每个脉冲，运动补偿系统确定出相位中心沿
瞄准线和沿理想航迹的分量，ＳＡＲ处理器用前者使回波在瞄准线
方向相互一致，用后者保证回波在理想航迹方向等间隔分布。另
外，合成孔径雷达对运动目标的成像、检测原理与对ＳＡＲ运动补
偿系统的分析有许多共同之处。由此可见，对ＳＡＲ运动补偿的研
究具有重要意义。
本章首先研究运动补偿的基本原理、运动补偿系统分析、应该

补偿的因素和技术措施、运动补偿的过程及补偿的性能要求，然后
讨论运动补偿的运算操作过程，最后介绍运动补偿的实现、运动补
偿卡尔曼滤波器的设计，以及常用的运动补偿方法。
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６．１　 运动补偿的基本原理

如上所述，当分析合成孔径雷达的理论和技术问题时，都假定
雷达载机相对要成像的地域作匀速直线的平移运动。实际上不可
能完全做到这点。雷达载机总要或多或少地偏离这种理想状况（见
图６．１）。这种偏离可概括为：

（１）载机沿航向加速度不为零。
（２）载机的横向（即垂直于平均航迹的方向）速度不为零。
（３）载机存在绕三个坐标轴的摆动，即存在偏航、俯仰和横滚

的角运动。

图６．１　 合成孔径雷达示意图

图中Ｒ表示理想航迹至照射点Ｓ的距离，Ｒ′表示实际航迹上
某一点至照射点Ｓ的距离。
前两种情况是载机偏离匀速直线运动的表现，第三种情况是

雷达没有做严格的平移运动的写照。这些都将给合成孔径雷达的
工作带来不可忽略的影响，严重时甚至完全不能成像。因此，运动
补偿是必不可少的。
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为了获得高分辨率合成孔径雷达的图像，必须利用精确的运
动补偿信息把天线相位中心的杂散运动减小到可以接受的程度。
合成孔径雷达运动补偿系统（ＳＡＲＭＣＳ）的主要用途是补偿

由天线相位中心相对理想平移航迹的杂散偏离所引起的ＳＡＲ回
波信号的相位畸变。成功地进行运动补偿的关键是精确确定ＳＡＲ
成像间隔中雷达天线相位中心对地面目标的位置、速度和姿态。利
用这些信息可以计算天线相位中心沿雷达脉冲视线（ＬＯＳ，Ｌｉｎｅｏｆ
Ｓｉｇｈｔ）方向的位移函数，并因此求出所需的校正量，以便从ＳＡＲ
回波信号的相位中消除杂散的天线运动的影响。
由于合成孔径雷达天线方向的改变会引起图像的几何失真，

因此须要考虑天线的稳定问题。天线的稳定一般可以用天线伺服
平台，但其结构比较复杂，成本也高，且安装不便。目前较常用的办
法是借助安装在天线部件上尽可能靠近天线相位中心的小型捷联

惯性测量部件（ＩＭＵ）测量天线的运动，用它所提供天线运动的信
号来对天线方向的变化进行补偿。惯性测量部件的测量值在小型
捷联惯性导航仪算法中进行数据处理，用以产生在选定的导航坐
标系中的相位中心运动的估值。因为ＩＭＵ采用低成本陀螺仪，捷
联惯导系统（Ｓ／ＤＩＮＳ）数学平台相对真实导航坐标系的失真角变
得很大，以致当计算雷达ＬＯＳ方向的相位中心运动时会产生无法
接受的误差。
在ＳＡＲＭＣＳ中Ｓ／ＤＩＮＳ数学平台失准角由最优综合Ｓ／ＤＩＮＳ

导航仪和飞机主惯导系统信息的卡尔曼滤波器（ＫＦ）加以控制。
主惯导系统安装在飞机重心附近，与雷达天线相隔一段距离。卡尔
曼滤波器执行程序的作用是把更稳定的ＩＮＳ平台姿态定向传递给
天线附加的Ｓ／ＤＩＮＳ导航仪。在这个过程中，使Ｓ／ＤＩＮＳ导航仪继
承和跟踪主ＩＮＳ的失准角。与无辅助的Ｓ／ＤＩＮＳ导航仪相比，尽管

ＩＮＳ平台失准角比较小，但在长时间飞行中，仍然可能达到相当大
的数值。因此，ＳＡＲＭＣＳ卡尔曼滤波器利用ＳＡＲ传感器的信息来
阻尼主ＩＮＳ平台失准角的缓慢增大。
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从目标散射回来的ｎ个雷达脉冲反射信号，被运动着的机载
雷达天线连续地聚集起来并进行处理，它所达到的图形分辨率就
和长度等于ｎ个脉冲反射期间载机飞行距离的线性阵列图形相
同。合成孔径天线的“阵元”间隔等于脉冲反射的间隔时间里飞机
飞过的距离，或

ｄｃ＝ｖＴｐ＝ｖ／ｆｐ
这里ｖ是飞机速度，Ｔｐ是脉冲重复周期，ｆｐ是脉冲重复频率。
对ＳＡＲ成功地进行信号处理的基本要求是从每个目标散射

体来的雷达回波信号应有一个相干的相位时间函数，其含义是在
连续的回波信号之间应有已知的相位关系。借此来调节多回波信
号的相对相位，以便适当表示一个合成阵列的等效接收过程。
主要的运动补偿传感器是运动补偿惯性测量子系统

（ＭＣＩＭＳ）。它是一个安装在飞机头部ＳＡＲ天线构件上的小型捷
联ＩＭＵ。主ＩＮＳ安装在飞机重心附近，与 ＭＣＩＭＳ相距一段距离。
典型情况下，它是采用激光陀螺仪的捷联惯导，能以２ｋｎ（１ｋｎ＝
１ｎｍｉｌｅ／ｈ＝０．５１４４４４ｍ／ｓ）（９５％）精度提供三轴惯性导航。系统
输出信息包括三维位置、速度、姿态和航向，在 ＡＲＩＮＣ４２９总线
上，其数据率为８～６４Ｈｚ。在ＳＡＲＭＣＳ采用了捷联３射束多普勒
雷达速度传感器测量附近相对地形表面的速度。当借助ＧＰＳ信息
辅助ＩＮＳ时，利用ＧＰＳ的伪距及伪距率测量值。影响伪距及伪距
率测量精度的主要误差源有ＧＰＳ接收机的时钟相位误差和时钟
频率误差以及测量噪声。时钟相位误差约为３０ｍ，时钟频率误差
约为０．０１ｍ／ｓ。ＳＡＲＭＣＳ也利用大气数据传感器的信息，它包括
测量大气静压的石英式压力传感器和测量外部大气温度的温度探

头。这些信息用来计算气压高度。
合成孔径雷达运动补偿的原理框图如图６．２所示。小型捷联

导航仪的输出连同主惯导和ＧＰＳ接收机（或Ｄｏｐｐｌｅｒ速度传感器）
的信息一起加给卡尔曼滤波器，由它估计各种系统误差和仪表误
差。表６．１列出了该滤波器的２２个误差状态，其中主惯导和与其
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相关的状态变量１７个，捷联惯导装置３个，ＧＰＳ接收机２个。

图６．２　ＳＡＲ运动补偿的原理框图

表６．１　ＳＡＲＭＣＳ卡尔曼滤波误差状态

误差量 说明

δｖｘ 主ＩＮＳ东向速度误差

δｖｙ 主ＩＮＳ北向速度误差

δｖｚ 主ＩＮＳ天向速度误差

ｘ 主ＩＮＳ东向姿态角误差

ｙ 主ＩＮＳ北向姿态角误差

ｚ 主ＩＮＳ天向姿态角误差
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　 续表

误差量 说明

δＬ 主ＩＮＳ纬度误差

δλ 主ＩＮＳ经度误差

δｈ 主ＩＮＳ高度误差

εｘ 在机体坐标系中ｘ轴陀螺的漂移 （主ＩＮＳ）

εｙ 在机体坐标系中ｙ轴陀螺的漂移 （主ＩＮＳ）

εｚ 在机体坐标系中ｚ轴陀螺的漂移 （主ＩＮＳ）

δｔｕ ＧＰＳ接收机的时钟相位误差

δｔｒｕ ＧＰＳ接收机的时钟频率误差

δｖｓｘ ＳＩＮＳ东向速度误差（相对主ＩＮＳ）

δｖｓｙ ＳＩＮＳ北向速度误差（相对主ＩＮＳ）

ｓｘ ＳＩＮＳ数学平台东向姿态角误差（相对主ＩＮＳ）

ｓｙ ＳＩＮＳ数学平台北向姿态角误差（相对主ＩＮＳ）

ｓｚ ＳＩＮＳ数学平台天向姿态角误差（相对主ＩＮＳ）

εｘｓ 横向陀螺漂移（小型捷联ＩＭＵ在导航坐标系中）

εｙｓ 朝前方向的陀螺漂移（小型捷联ＩＭＵ在导航坐标系中）

εｚｓ 天向陀螺漂移（小型捷联ＩＭＵ在导航坐标系中）

　　 雷达载机的运动状况之所以与成像关系密切，其根本原因是
它将直接影响回波多普勒信号的相位和幅度，从而使其压缩波形
产生畸变。从理论上讲，回波多普勒信号的畸变有以下几种情况：
使回波多普勒信号的中心频率偏移；使其调频斜率发生改变；使回
波多普勒信号附加三次或更高次相位误差或其他类型的相位误差

（周期性或随机性误差等）和使回波多普勒信号的幅度产生调制
等。载机航迹偏离直线，还会造成雷达图像的几何畸变和区域特征
的模糊等。
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因此，ＳＡＲ运动补偿应包括：① 杂波锁定，即对地杂波多普勒
信号的中心频率的锁定，以及稳定回波多普勒信号的中心频率。由
于这是能够正常进行信号处理的前提，故它是运动补偿系统应该
具有的起码功能。② 由于载机运动偏离还会造成回波多普勒信号
的调谐频率变化，这是一种二次相位误差。它使线性调频信号通过
匹配滤波器压缩波形失真。确切地说，将使聚焦状况变化。因此，运
动补偿应包括对调频斜率变化的校正。③ 在综合孔径时间内，对
各种确知性或随机性相位误差的校正，控制天线伺服平台以保持
天线姿态的稳定，消除由于其不稳定而造成的相位和幅度误差。

④ 由 于载机运动偏差而造成的图像几何畸变的校正等。
通常运动补偿的方法是：用改变信号处理器中基准信号的相

位历史的方法，校正回波多普勒信号的各种相位误差；用天线伺服
平台系统保持天线姿态的稳定；用改变距离门位置使其跟踪载机
运动的方法校正几何畸变和区域特征模糊。所有这些，都需要感知
载机运动状况的惯性导航系统，提供运动补偿系统所需各种有关
载机运动状况的信号。对运动补偿方法的研究，本章在最后一节将
作更详细地讨论。

６．２　ＳＡＲ运动补偿系统分析

飞行器的运动误差包括偏离匀速平移运动和飞行器本身的转

动两类。前一类又可分为飞行器沿航向（ｘ方向）的速度误差 ———
地速误差———和沿横向（ｙ方向）、垂直方向（ｚ方向）的速度、加速
度误差 ——— 径向速度误差 ——— 两种。转动误差可分为方位、俯
仰、滚动三种。不同的运动误差造成的影响不同，补偿的措施也
不同。
有关飞行器运动误差对ＳＡＲ成像质量的影响已有许多研究

工作，这里将不再赘述。本节主要对运动补偿进行分析，以便采取
措施进行补偿。
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一、运动补偿系统分析［６，１０］

１地速补偿

ＳＡＲ在成像过程中，要求飞行器保持匀速直线的平移飞行。

由于高空风和气流的影响，飞行器沿航向无法保持匀速直线飞行，

这样就形成了地速的变化，从而引起回波信号多普勒频率失真、目

标照射密度不均匀和雷达图像方位比例尺失真。所以，在ＳＡＲ成

像中必须进行地速补偿。

在雷达系统中，雷达的脉冲重复频率ｆｐ，记录器数据胶片走
速ｖｆ和运动补偿的偏置频率ｆｂ，都要求跟踪地速变化，以消除各
种影响，达到地速补偿的目的。系统工作过程中，雷达需要飞行器

的运动参数，如地速、经纬度数据等，可从ＢＣＤ（十进制）总线和

ＰＩＣＳ（摄影集中控制系统）接口中获得。在雷达定时器中，通过数

字／频率（Ｄ／Ｆ）变换，来产生与地速信号成正比的频率信号去控

制ｆｐ，ｖｆ和ｆｂ，以达到地速补偿的目的。地速补偿原理框图如
图６．３所示。

由于Ｄ／Ｆ变换已包含在雷达定时器中，所以，地速补偿电路

的主要任务是产生与地速变化成正比的二进制码。出于输入、输出

均为数字量，因此，使用计算机处理既准确又方便。

飞行器的即时经纬度数据对雷达图像解译和核对航线有重要

意义，因此，雷达系统要求记录下飞行器的即时经纬度。惯导系统

和ＧＰＳ的ＢＣＤ总线以及ＰＩＣＳ接口中都有即时经纬度数据输出，

只是精度不同。ＢＣＤ数据总线精度为０．１′。ＰＩＣＳ接口数据精度为

０．０１′，因此，应该从ＰＩＣＳ接口中取出即时经纬度数据。由于地速

数据采用的是计算机处理，所以，将微型打印机与计算机相连打印

经纬度数据十分方便。同时，可将地速值及对应的地速码打印出

来，以便核对和监视地速数据。
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　　 文献［１１］采用地速补偿系统进行了试飞试验，并对两次飞行
试验得到的两幅近４００ｋｍ长、连续良好的图像进行了地速补偿。
补偿效果为：方位向几何误差小于５‰。测量结果表明，使用地速
补偿不仅可以大大改进雷达图像的几何精度，而且可以降低对飞
行器匀速飞行的严格要求，使雷达具有更强的适应性。

２径向速度补偿
飞行器的横向运动是随时间不断变化的。低频横向运动将使

雷达图像分辨率下降，并造成几何畸变；高频横向运动将使冲击响
应的旁瓣电平增大，降低图像的信噪比。径向速度补偿电路就是用
来消除高频横向运动的影响。
将ｙ方向和ｚ方向的两个加速度计安装在天线平台上尽量靠

近天线相位中心处，它们分别感知ｙ和ｚ方向的加速度。加速度计
输出的信号，经过带通滤波器滤除低频分量和高频干扰后再进行
运算处理。在运动补偿系统中，对ａｙ，ａｚ 进行积分，然后求出需要
的频率补偿量。

Δｆ＝ （２／λ）∫
ｔ

０
（ａｙｃｏｓθ＋ａｚｓｉｎθ）ｄｔ

式中θ为附角。对于测绘带内的不同点，附角是不同的，它们所需
的频率补偿量也是不同的。如果测绘带比较窄，可适当选择带内某
点的附角计算频率补偿量，作为测绘带所有点的补偿量，这种补偿
方式称为定点补偿，它是一种近似计算方法。如果测绘带比较宽，
则将它分成几个子测绘带，对每个子测绘带分别使用定点补偿，这
是多定点补偿方式。
计算出的θ值送到频率变换器，加到解调基准频率上，就可补

偿信号中径向速度误差造成的多普勒频率变化。

３杂波锁定
在雷达回波信号中，包含着地面目标的多普勒频率，在飞行器

没有低频横向运动的情况下，回波信号的多普勒频谱在偏置频率
的两侧呈对称分布。当飞行器存在低频横向运动时，频谱中心就会
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偏离偏置频率，这时图像就会出现模糊和不均匀。杂波锁定电路能
提取出回波信号频谱的中心频率的偏移量，反馈控制解调基准信
号频率，从而补偿掉多普勒频谱中心的偏移量。所以，杂波锁定电
路是反馈自动控制系统。在杂波锁定环路中，可以使用不同阶数的
滤波器，组成不同阶数的环路。实际上多采用二阶环路，因为它的
精度和稳定性都比较好。
多普勒中心频率鉴别器是杂波锁定电路的关键电路，用它来

鉴别回波信号的多普勒频谱中心频率，给出频率的偏差。这个电路
可以用带通滤波器组成，也可以用鉴别器组成。
杂波锁定电路可以用二阶系统的分析方法进行分析，环路响

应ｆｏ（ｔ）与环路输入ｆｉ（ｔ）之间的关系为

Ｓ２ｆｏ（ｔ）＋２ξωｎＳｆｏ（ｔ）＋ω
２
ｎｆｏ（ｔ）＝ω２ｉｆｉ（ｔ）

式中Ｓ为微分符号；ξ为环路阻尼系数，ξ越大，系统响应的过渡过
程越长，ξ越小，则阻尼越小，系统的振荡就越加剧，系统就越不稳
定；ωｎ为系统的固有角频率。
当ξ≤０时，系统的响应为等幅振荡；
当０＜ξ＜１时，系统的响应为有振荡地上升；
当ξ≥１时，系统无振荡，且上升缓慢。

为了使系统稳定，一般采用ξ≥１的情况，并使ξ接近于１。ωｎ的值
也应适当选取。
当输入信号变化时，环路有一过渡过程。在过渡过程结束之

后，环路或完全跟踪输入的变化，稳态静差为零；或虽能跟踪输入
的变化，但存在稳态剩余静差；或不能跟踪输入的变化，稳态静差
无穷大。稳态静差的大小，是衡量环路跟踪性能好坏的重要标志。
增大环路的ωｎ，可减小静差值。但是，当输入存在噪声时，这会使
噪声的影响加剧。所以要衡量各个参数，以达到最好的成像效果。
系统中的鉴别器，应当具有较大的线性范围和较高的灵敏度。

频率变换器输出信号频率的稳定度要高，频谱要纯，否则，会给图
像质量带来严重的影响。
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二、ＳＡＲ的航迹偏差补偿［６，１２～１６］

ＳＡＲ采用大的带宽脉冲获得高精度的距离（目标到飞行轨迹
的距离）值，采用相干数字处理技术（聚焦或脉冲压缩）来合成天
线阵列（其维数是真实天线的１０２～１０３倍），以获得高精度的方位
向（飞行器飞行方向）值。

ＳＡＲ通过匹配滤波器，在频域中实现了方位向和距离向的脉
冲压缩，这里考虑了诸如聚焦深度和距离位移（ＲＣＭ）等变量的影
响。基于此，可以采用线性调频脉冲计数法和离散傅里叶变换
（ＳＣ ＦＴ）等有效技术进行ＳＡＲ的数据处理。

ＳＡＲ系统的航迹偏差、姿态和前向速度的变化，主要是由于
大气紊流的影响。这不仅会导致运动误差，而且还会极大地影响最
终的成像质量。为了进行误差补偿，在原始数据处理阶段必须要得
到飞行信息。这些信息是由机载ＩＮＳ和ＧＰＳ提供的。采用反射位
移法、自动聚焦技术和相位修正技术对原始数据进行处理，可以直
接得到运动误差的估计值。

ＳＡＲ运动补偿可以用一种简单的方法来实现，即假设航迹偏
差具有一个恒定的偏差量，这样产生的相位调制和数据漂移只随
着平台位置进行变化。于是，运动补偿可以简化成相位的倍增和距
离门的校正，而它们在预处理阶段就可以实现。然而，上面的假设
仍然难以满足高精度机载ＳＡＲ系统的要求。在数据处理过程中，
还必须考虑到空间可变的偏差量的影响。
前向速度和姿态偏差会导致ＳＡＲ成像质量下降。前者会导致

合成天线阵列元素间的偏差，如果频谱混淆作用可以忽略的话，可
以通过对接收到的方位向原始数据进行合适的再采样来补偿这一

误差。后者主要导致辐射测量误差。如果将天线固定在某一个确定
的视线方向，则可以消除这一误差。如果在图像校正阶段可以知道
天线的照射特性，那么就可以对该误差进行补偿。
当出现航迹偏差时，可以通过对接收到的原始数据频谱的计
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算来分析运动误差的影响。

１航迹位移的原始数据
图６．４是当飞行器运动出现航迹偏差时ＳＡＲ系统的几何关

系示意图。

图６．４　 飞行运动示意图

其中，（ｘ，ｙ）是测绘点ｐ在柱面参考系中方位向的斜距坐标。
参考系的ｘ轴与理想航迹方向一致；ｘ′是天线的位置；ｄ是位移
量；它的ｙ向和ｚ向是平台位移的水平和垂直分量（假设ｘ为０或
已得到补偿）；δｒ是距离位移，它在垂直于飞行方向的平面内；Ｒ是
目标到位于真实航迹上的天线的距离；Ｒｎ 是目标到位于理想航迹
上的天线的距离。假设没有任何倾角，而且照射面是平坦的。
从图６．４可以得到下式，即

Ｒｎ（ｒ，ｘ－ｘ′）＝ ｒ２＋（ｘ′－ｘ）槡 ２

Ｒ（ｒ，ｘ′，ｘ）＝ （ｒ＋δｒ）２＋（ｘ′－ｘ）槡 ２

其中δｒ依赖于ｘ′和ｒ，应用Ｃａｒｎｏｔ理论（参阅图６．５）可得

δｒ（ｘ′，ｒ）＝ ｒ２＋ｄ２－２ｄｒｓｉｎ（θ－α槡 ）－ｒ≈－ｄｒｒｓｉｎ
（θ－α）

（６．２．１）
其中ｄ（ｘ′）和α（ｘ′）是有关的水平和垂直位移量；θ（ｒ）是目标视
角。当位移量与目标斜距相比很小时，可以得到式（６．２．１）最后一
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项近似解；这时，δｒ可简化为目标视线方向的位移估值。

图６．５　ＳＡＲ系统横向轨迹剖面图

假设传输的线性调频信号为

ｆ（ｔ′）＝ｒｅｃｔｔ′［ ］τ ｅｘｐｊ２πｆ０ｔ′－ｊαｔ２
（ｔ′）［ ］２

式中，ｆ０ 是载频；τ和αｔ是线性调频信号的周期和频率。采用外差
法后，可以得到如下形式的原始信号［６］：

ｈｈ（ｘ′，ｒ′）＝γ（ｘ，ｒ）ｅｘｐ －ｊ４πλＲ［ －

ｊαｒ（ｒ′－Ｒ）２ｒｅｃｔｒ′－ＲＤ［ ］ｒ
ｗ２（ｘ′－ｘ ］）ｄｘｄｒ

（６．２．２）
式中ｒ′＝ｃｔ′／２是距离信号采样坐标值；αｒ和Ｄｒ是与αｔ和τ相对
应的空间值；γ（·）是柱面参考系中具有背向散射特性的信号；ｘ′－
ｘ是天线地面照射方式，它近似于ｒｅｃｔ［（ｘ′－ｘ）／Ｘ］，Ｘ 是合成天
线的长度。
下面进行Ｒ（ｒ，ｘ′，ｘ）的频谱衰变分析。

２频谱分析
把式（６．２．２）可以变换成关于距离向的表达式如下：

ｈＨ（ｘ′，η）＝ｒｅｃｔ η
２Ω［ ］ｒ ｅｘｐ［ｊαηη２］×

γ（ｘ，ｒ）ｗ２（ｘ′－ｘ）ｅｘｐ［－ｊ（η＋４π／λ）Ｒ］ｄｘｄｒ
（６．２．３）
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其中Ωｒ ＝αｒＤｒ，αη ＝
１
４αｒ
。

原始数据距离谱在式（６．２．３）和平台偏差中具有相同的表达
式，它用Ｒ代表了Ｒｎ。包含η

２ 的指数项突出了线性调频信号的相

位失真；如果用Ｒｎ代替Ｒ的话，那么在第二个指数因子中，将会分
辨出典型的方位向频率调制（不依赖于η）和目标ＲＣＭ（不依赖于

η）项。
将Ｒ展开如下：

Ｒ（ｘ′－ｘ，ｘ′，ｒ）＝Ｒｎ（ｘ′－ｘ，ｒ）＋δＲ（ｘ′－ｘ，ｘ′，ｒ）
其中

δＲ≈Ｒδｒδ
ｒ＝ ｒＲｎδ

ｒ（ｘ′，ｒ）≈

δｒ－
（ｘ′－ｘ）２
２ｒ

δｒ
ｒ

（６．２．４）

假设ｘ
２

２ｒ
｜δｒ｜
ｒ  λ４π

，则可以忽略式（６．２．４）中的最后一项，并由此

可以使式（６．２．３）得到简化。这基于如下假设（参见图６．４）：对位
于ｘ′位置的传感器来说，方位向波束很窄，它足以探测到方位向
波束内所有目标的位移误差（δＲ），该误差近似等于中心波束（零
多普勒）目标（ｘ′＝ｘ）的位移误差。即

δＲ（ｘ′－ｘ，ｘ′，ｒ）≈δｒ（ｘ′，ｒ） （６．２．５）
该假设及平坦反射面的假设非常重要，它们消除了目标方位

向坐标（ｘ）的所有位移误差量，从而可以进行下面更深入的频谱
分析。在ＳＡＲ频域聚焦算法的数据处理阶段，方位向空间变量的
处理是非常困难的。
将式（６．２．３）转化成关于方位向（ｘ′）的表达式，可得

ＨＨ（ξ，η）＝
１
２π∫ｅｘｐ［－ｊ（η＋４π／λ）ｒ］ｄｒ×

∫Ω（ζ，η，ｒ）Γ（ξ－ζ，ｒ）Ｇ（ξ－ζ，η，ｒ）ｄξ （６．２．６）
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式中Ｇ（ξ，η，ｒ）是ＳＡＲ 系统处于理想航迹时的系统传递函数
（ＳＴＦ）；Γ（ξ，ｒ）是γ（·）关于Ｘ的傅里叶变换（ＦＴ）；而

Ω（ξ，η，ｒ）＝ＦＴｘ′｛ｑ（ｘ′，η，ｒ）｝

ｑ（ｘ′，η，ｒ）＝ｅｘｐ［－ｊ（η＋４π／λ）δｒ（ｘ′，ｒ）］ （６．２．７）
是航迹偏差方位向的傅里叶变换。
式（６．２．６）对于下面的分析是非常重要的。当没有航迹位移

时，可以得到Ω（ξ，η，ｒ）＝２πδ（ξ），其中δ（·）是单位脉冲（Ｄｉｒａｃ）函
数，这样就保留了原始数据的标准频谱表达式：

　ＨＨｎ（ξ，η）＝

　　∫ｅｘｐ［－ｊ（η＋４π／λ）ｒ］Γ（ξ，ｒ）Ｇ（ξ，η，ｒ）ｄｒ （６．２．８）

现在来讨论式（６．２．６）和式（６．２．８）的不同点。为了更好地解
决这个问题，首先来分析一下线性航迹偏差和正弦航迹偏差这两
种情况。

（１）线性航迹位移。
线性航迹位移是由横向速度引起的。由式（６．２．１）可得

δｒ≈ｄ（ｒ）ｘ′
于是式（６．２．６）可以简化为

ＨＨ（ξ，η）＝

　∫ｅｘｐ［－ｊ（η＋４πλ）ｒ］Γ（ξ－ξ０，ｒ）Ｇ（ξ－ξ０，η，ｒ）ｄｒ （６．２．９）

式中ξ０（η，ｒ）＝ （η＋
４π
λ
）ｄ（ｒ），ｄ（ｒ）是斜距平面内正弦偏差的

幅值。
式（６．２．９）给出了线性航迹位移关于ＳＡＲ的ＳＴＦ方位向频

移，它所产生的是有限衰减。式中ξ０（·）考虑到了当发生偏差时的
几何失真，从而得到相对于理想航迹的几何结构。精确的几何校正
还与地形有关，这是难以处理的，除非将ｒ进行简化。对于一般的
飞机偏差来说，为了限制几何校正中的近似所产生的影响，在任何
情况下都应选择一个理想航迹使航迹偏差最小，这可通过采用合
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适的方位向数据来实现。
另外，频移依赖于ｄ（ｒ），而ｄ（ｒ）与投影到斜距平面内的横向

速度有关。在一般航迹位移情况下，后者随方位坐标而变化。这种
变化是十分缓慢的，可以通过对方位数据重新采样校正其方位向
频谱的方法来估计该变化。

（２）正弦航迹位移。
这里用正弦函数来描述航迹偏差。令δｒ＝ｄ（ｒ）ｓｉｎ（ξ０，ｘ′），其

中ｄ（ｒ）是斜距平面内正弦偏差的幅值。
将式（６．２．７）中的ｑ（ｘ′，η，ｒ）项用Ｂｅｓｓｅｌ函数展开，可得

ｑ（ｘ′，η，ｒ）＝∑
∞

ｋ＝０
ｊｋＪｋ（Ａ）ｃｏｓ（ｋξ０ｘ′＋ｋπ／２） （６．２．１０）

式中Ｊｋ（Ａ）是ｋ阶第一类Ｂｅｓｓｅｌ函数，Ａ（η，ｒ）＝（η＋４π／λ）ｄ（ｒ）。
将式（６．２．１０）中的方位傅里叶变换代入式（６．２．６）得

　ＨＨ（ξ，η）＝∫ｅｘｐ［－ｊ（η＋４π／λ）ｒ］∑
＋∞

ｋ＝－∞
Ｃｋｊ｜ｋ｜Ｊ｜ｋ｜（Ａ）×

Γ（ξ－ｋξ０，ｒ）Ｇ（ξ－ｋξ，η，ｒ）ｅｘｐ［ｊｋπ／２］ｄｒ
（６．２．１１）

式中Ｃ０ ＝１，Ｃｋ ＝１／２（ｋ≠０）。
对于式（６．２．５）的近似，式（６．２．１１）给出了其原始数据频谱

的精确表示。为了解释式（６．２．１１），可进行一些简化和近似。首先，
当４π／λΩ时，Ａ（·）和η的关系可以忽略。其次，如果令ｒ＝ｒ０，
那么距离变量Ａ（·）也可以忽略，ｒ０ 是景象中心的距离坐标。则
式（６．２．１１）可以简化为

ＨＨ（ξ，η）＝

　∑
＋∞

ｋ＝－∞
Ｃｋ（Ａ（０，ｒ０））ｅｘｐ［ｊｋπ／２］ＨＨｎ（ξ－ｋξ０，η） （６．２．１２）

式（６．２．１２）说明，在正弦偏差情况下，原始数据的频谱是理
想航迹频谱偏移的离散值的和，该值用Ｂｅｓｓｅｌ函数系数进行加权。
正弦位移的幅值越大，那么根据由Ｂｅｓｓｅｌ函数描述的系数可知，
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式（６．２．１２）中的信号信息量就越大。
如果用标准ＳＴＦ对接收到的原始数据进行处理，对主频谱

（ｋ＝０）采用匹配滤波器的话，那么最终的成像误差将会增大。首
先，期望的目标响应被Ｊ０（Ａ）衰变。ＳＴＦ和保留的信号在方位向

ｘ±（λ／４π）ｋξ０ｒ处产生成对回波，回波幅值依赖于加权因子Ｊｋ（Ａ）。
为了强调这个影响，下面给出了仿真结果，传感器参数见

表６．２。目标位于图像中心，ｒ０＝４９８４ｍ，航迹沿ｙ方向具有１ｃｍ
幅值，方位向飞行时间为８．１９ｓ。于是具有ξ０ ＝０．５７ｒａｄ／ｍ，

Ａ（０，ｒ０）＝３．２。虽然这种运动误差在实际的机载ＳＡＲ系统中从
来不会遇见，但在仿真中采用的高频率正弦偏差可以用来突出信
号间的频谱差；而较小的幅值可以限制Ｂｅｓｓｅｌ系数的数值。

表６．２　 仿真传感器参数

额定高度 ３００ｍ 采样频率 １００Ｈｚ

图像中心视角 ５２．９９３° 线性调频脉冲带宽 ９０Ｈｚ

合成孔径长度 １８０ｍ 线性调频脉冲周期 ５μｓ

额定速度 ８０ｍ／ｓ 波长 ３．１４ｃｍ

脉冲频率 ２５０Ｈｚ 距离延迟 ２３μｓ

方位像素 ２０４８ 距离像素 ２０４８

　　 图６．６给出了Ω（ξ，０，ｒ０）的频谱，图６．７
［６］给出的是ＳＡＲ聚

焦后的方位向目标响应。事实说明目标响应被Ｊ０（Ａ）衰变，而在

ｋ＝±２，±３处的成对回波最强。
现在研究一般偏差情况。式（６．２．６）是对应于式（６．２．１１）的

连续值。像正弦情况一样，忽略Ω（·）中的η和γ可以得到

ＨＨ（ξ，η）＝∫Ω（ζ，０，ｒ０）ＨＨｎ（ξ－ζ，η）ｄζ （６．２．１３）

这种情况下的原始信号频谱由加权信号的连续和构成，该信号被

Ω（·）的频谱所加权。在频谱范围Ω（ξ，０，ｒ０）之外，也就是Ωｑ 之外
的信号衰减很快。另一方面，聚焦之后，方位向连续回波会导致解
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的严重恶化。例如方位向目标偏差的测量值是

Δｘｄ ＝ λ４πΩｑ
ｒ

图６．６　Ω（ξ，０，ｒ０）的频谱

图６．７　 脉冲响应函数的方位向衰变
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　　 现在来讨论Ω（·）与η和ｒ的关系，用Ω（·）很容易解释式
（６．２．６）和式（６．２．１１）。严格地讲，只有当式（６．２．７）中的ｑ（·）可
以近似地表示为下式时，式（６．２．６）和式（６．２．１１）才是有效的。

ｑ（ｘ′，η，ｒ）≈ｅｘｐ［－ｊ（４π／λ）δｒ（ｘ′，ｒ０）］＝ｑ（ｘ′）
也就是说，航迹位移非常小，即

Ωｒ｜δｒ（ｘ′，ｒ）｜１，　｜δｒ（ｘ′，ｒ）－δｒ（ｘ′，ｒ０）｜λ／４π
在实际当中，这些条件是很少能得到满足的。考虑到航迹位移

在斜距平面内的投影（见式（６．２．１））情况，一方面，ｒ的取值要依
赖于目标视角。另一方面，计算时η的值要考虑到没有航迹偏差时
的目标响应是无法探测的这一情况。所有这些都会导致产生图像
几何失真，以及由连续或离散信号产生的回波响应的发散，这些都

将严重地影响成像的质量。

３数据处理

航迹位移量可以由ＩＮＳ测量得到，用运动误差补偿来减小方
位误差的传统方法是把δｒ分解为恒定值和可变值两部分，即

δｒ（ｘ，ｒ）＝δｒ０（ｘ′）＋δｒｖ（ｘ′，ｒ）
式中δｒ０（ｘ′）＝δｒ（ｘ′，ｒ０）为恒定值，δｒｖ（ｘ′，ｒ）为可变值。当已知
航迹偏差时，上式各项可由式（６．２．６）计算得到。由原始数据的距
离傅里叶变换表达式（６．２．３）可以得到

ｈＨ（ｘ′，η）＝ｒｅｃｔ η
２Ω［ ］ｒ ｅｘｐ［ｊαηη２－ｊ（η＋４π／λ）δｒ０］×

ｄｘｄｙγ（ｘ，ｒ）ｗ２（ｘ′－ｘ）×
ｅｘｐ［－ｊ（η＋４π／λ）（Ｒｎ＋δｒｖ）］ （６．２．１４）

相位４π
λ
（Ｒｎ－ｒ）是方位向理想的目标相位响应，它包括聚焦深度

（ｒ≠ｒ０）。相位η（Ｒｎ－ｒ）考虑了目标不依赖于距离（ｒ＝ｒ０）和目
标依赖于距离（ｒ≠ｒ０）的位移距离（ＲＣＭ）。
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（１）基本运动补偿。

对于运动补偿（ＭＯＣＯ）来说，ｅｘｐ［－ｊ（η＋
４π
λ
）δｒ０］项的补偿

（也叫做基本或一阶 ＭＯＣＯ）须要进行相位校正，即使用

ｅｘｐ［ｊ（４π／λ）δｒ０］进行倍增，另外还要校正距离向原始数据。由于

δｒ０ 独立于斜距坐标值ｒ，所以基本 ＭＯＣＯ可以在预处理阶段进
行。为了优化处理结果，可以在距离压缩阶段直接进行 ＭＯＣＯ，这

可以通过将式（６．２．１３）用ｅｘｐ［－ｊαｎη
２＋ｊ（η＋

４π
λ
）δｒ０］倍增来

实现。
为了简化起见，仍然使用ｈＨ（ｘ′，η）表示获得的信号，并将其

转变回时域，可得

ｈｈ（ｘ′，η）＝γ（ｘ，ｒ）ｗ２（ｘ′－ｘ）ｅｘｐ［－ｊ４πλ（Ｒｎ＋δｒｖ）］×
ｓｉｎ［Ωｒ（ｒ′－ｒ－（Ｒｎ－ｒ））］ｄｘｄｒ （６．２．１５）

式中，ｓｉｎ（·）函数中用Ｒｎ 代替了Ｒｎ＋δｒｖ。
（２）忽略距离位移的误差运动补偿。
现在来讨论时域中误差δｒｖ 的补偿问题。首先忽略ＳＡＲ系统

中的距离位移，即假设

Ωｒ（Ｒｎ－ｒ）π （６．２．１６）
将式 （６．２．１５）按上面的假设进行简化可得

ｈｈ（ｘ′，η）＝γ（ｘ，ｒ）ｗ２（ｘ′－ｘ）ｅｘｐ［－ｊ４πλ（Ｒｎ ＋δｒｖ）］×
ｓｉｎ［Ωｒ（ｒ′－ｒ）］ｄｘｄｒ （６．２．１７）

对于较大的传输带宽，可以认为δｒｖ（ｘ′，ｒ）小于１，即｜ｒ′－ｒ｜＜
π／Ωｒ，于是可得

　ｈｈ（ｘ′，η）≈ｅｘｐ［－ｊ
４π
λδ
ｒｖ（ｘ′，ｒ）］×

γ（ｘ，ｒ）ｗ２（ｘ′－ｘ）×
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ｅｘｐ［－ｊ４πλ
Ｒｎ］ｓｉｎ［Ωｒ（ｒ′－ｒ）］ｄｘｄｒ （６．２．１８）

误差运动补偿（二阶 ＭＯＣＯ）可用ｅｘｐ［－ｊ４πλδ
ｒｖ（ｘ′，ｒ）进行相位

倍增实现简化。方位向压缩，即相位补偿ｅｘｐ［－ｊ４πλ
（Ｒｎ－ｒ）］是在

最后的处理阶段进行的，并可以通过一对一维方位向变换来实现。

误差运动补偿在忽略距离位移的情况下很容易实现。然而，大

多数ＳＡＲ系统难以满足条件式（６．２．１６）。相位δｒｖ（ｘ′，ｒ）难以从
式（６．２．１５）的积分中分离出来。

（３）包含距离位移的误差运动补偿。

与式（６．２．６）相似，式（６．２．１５）中距离（ｒ′）和方位（ｘ′）方向
信号的ＦＴ为

ＨＨ（ξ，η）＝ｒｅｃｔ η
２Ω［ ］ｒ∫ｅｘｐ［－ｊ（η４πλ）ｒ］×

∫ｄζΩｖ（ζ，ｒ）Γ（ξ－ζ）Ｇｘ（ξ－ζ，η，ｒ）ｄｒ （６．２．１９）
式中Ｇｘ（ξ，η，ｒ）是距离补偿后ＳＡＲ系统传递的函数（ＳＴＦ）。由于
距离恒定量的误差得到了补偿，于是有

ｑｖ（ｘ′，ｒ）＝ｅｘｐ［－ｊ４πλδ
ｒｖ（ｘ′，ｒ）］ （６．２．２０）

采用相位驻定方法可得

Ｇｘ（ξ，η，ｒ）＝Ｇ１（ξ，η，ｒ）Ｇ２（ξ，η，ｒ） （６．２．２１）

式中

Ｇ１（ξ，η，ｒ）≈ｗ
２（ξ
２Ωｘ

）ｒｅｃｔ［η２Ωｘ
］ｅｘｐ［－ｊξ

２

２
λｒ
４π
］

Ｇ２（ξ，η，ｒ）≈ｅｘｐ［－ｊξ
２

２
λｒ
４π
ηλ
４π
］

在式（６．２．２１）中，Ｇ１（ξ，η，ｒ）考虑了方位频率调制，其中包括聚焦
深度的影响。Ｇ２（ξ，η，ｒ）描述了目标的ＲＣＭ，方位带宽为２Ωｘ ＝
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４π／Ｌ，Ｌ是实际照射天线的方位向维数。
对于适当的航迹偏差，就距离位移而言，可以假设Ωｖ（ξ，ｒ）（相

位误差ＦＴ）关于ξ的误差量很小，于是可得

∫ｄζΩｖ（ζ，ｒ）Γ（ξ－ζ，η，ｒ）≈
Ｇ２（ξ，η，ｒ）∫Ωｖ（ζ，ｒ）Γ（ξ－ζ，ｒ）Ｇ１（ξ－ζ，η，ｒ）ｄξ （６．２．２２）

由于通常情况下ηλ
４π

１，所以Ｇ２（·）的近似是完全合理的，

Ｇ２（·）随Ｇ１（·）进行缓慢变化。后面的仿真结果肯定了这一重要
近似的作用。
式（６．２．２２）说明Ｇｘ（·）中的距离位移滤波成分可以从式

（６．２．１９）的误差卷积中分离出来。这时，可以通过将式（６．２．１９）

中的信号倍增（用频域中的Ｇ２（ξ，η，ｒ０）倍增）和距离采样的傅里
叶反变换（ＩＦＴ）的方法来校正目标的ＲＣＭ，方位向ＩＦＴ会产生式

（４．２．１７）中的信号。接下来的处理方法是忽略距离位移，就像

［（２）忽略距离位移的误差运动补偿。］中所描述的那样。

图６．８是基于ＳＡＲ综合运动补偿的ＳＣＦＴ算法流程图。

可以用两个点目标的图像来说明补偿效果。点目标Ａ位于图
像中心，Ｂ离Ａ 不远。幅值用虚线表示，而相位用实线表示。
首先，对原始数据进行了距离向的变换。在距离向还进行了距

离线性调频脉冲压缩，并实现了基本的 ＭＯＣＯ。另外，还进行了方

位向变换，以补偿目标偏移图像中心的距离位移。接着进行了方位

向和距离向的ＩＦＴ。在这个阶段实现了二阶 ＭＯＣＯ，在最后的一

次滤波中实现了精确的方位向压缩，其中包括聚焦深度的补偿。

４仿真实验
仿真中有关的传感器参数见表６．２。对于５个点目标的原始数

据进行仿真。沿ｙ方向的航迹偏差正弦幅值为３ｍ，中心距离为

４９８４ｍ，最近和最远的距离分别为３８９８ｍ和６１１８ｍ。
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图６．８　ＳＡＲ运动补偿的ＳＣＦＴ算法框图

仿真的ＳＡＲ系统对距离位移的影响十分敏感。图６．９给出的
是单目标理想条件下具有距离位移补偿和没有距离位移补偿的方

位向响应曲线。图６．１０，图６．１１和图６．１２给出的是图像中心距
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离、近距离和远距离目标的方位向运动补偿响应。

图６．９　 目标响应方位向曲线

图６．１０　 远距离目标响应方位向曲线
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图６．１１　 中心距离目标响应方位向曲线

图６．１２　 近距离目标响应方位向曲线
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由图６．１１～ 图６．１２可见，经过校正和补偿后的曲线精度均
较好，只是近距离目标的峰值旁瓣有所衰减，曲线精度略差。关于
这一点在文献［６］中有较详细的讨论。

６．３　 运动补偿的因素及技术措施

一、运动补偿的因素及性能要求

ＳＡＲ的运动补偿过程，就是在一个合成孔径时间内利用ＩＮＳ
数据确定ＳＡＲ天线相对地面目标的位置、速度和姿态，ＳＡＲ处理
器根据这些信息反复计算天线相位中心沿目标视线（ＬＯＳ）至目
标的斜距Ｒ（ｔ），按式（６．３．１）校正ＳＡＲ回波信号的相位（ｔ），以保
持回波信号的相干相位历史。

（ｔ）＝４πλ
Ｒ（ｔ） （６．３．１）

式中λ表示雷达载波波长。

ＳＡＲ运动补偿的因素主要包括：
（１）载机绕三个坐标轴的摆动，即偏航、俯仰和滚动的角运

动。可用天线伺服平台系统保持天线姿态的稳定。
（２）由于天线平台机械转动的精度有一定限度，要依靠它来

完全补偿飞机偏航角引起的回波多普勒频率变化到允许范围内是

不可能的。因此，还必须用电路技术来进行补偿，把地杂波多普勒
历史的中心频率锁定（简称杂波锁定），以期稳定回波多普勒信号
的中心频率。这是能够正常进行信号处理的前提，故它是运动补偿
系统应该具有的最起码的功能，也是早期“运动补偿”一词的专门
含义。

（３）载机的横向（即垂直于平均航迹的方向）速度不为零。飞
机的侧向移动和上下移动（即高度变化）会影响飞机与目标之间
的斜距变化，从而影响回波多普勒信号的调频斜率。如果不加补偿
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就会引起匹配滤波处理过程的失配，影响分辨率和图像质量，因而
对调频斜率变化的校正也是一个不可忽视的环节。

（４）载机沿航向加速度不为零，即有地速变化。最普通的地速
补偿方法之一是使记录胶片或记录磁带的走速和飞机的地速

同步。
此外，载机航迹偏离直线，还会使回波多普勒信号附加三次或

更高次相位误差，或其他类型的相位误差（周期性或随机性误差），
使回波多普勒信号的幅度发生调制及造成雷达图像的几何畸变和

区域特征的模糊等。可以用改变信号处理中基准信号的相位历史
的方法，校正回波多普勒信号的各种相位误差。用改变距离门位置
使其跟踪载机运动的方法校正几何畸变和区域特征模糊。
所有这些运动补偿技术，都需要感知载机运动状况的惯性导

航系统提供运动补偿系统所需各种有关载机运动状况的信号。因
而，惯性导航设备是机载合成孔径雷达的一个重要组成部分。
典型的运动补偿性能要求是：在合成孔径时间内，利用自动聚

焦除去低频相位误差后，剩余的相位误差δ应小于８°ＲＭＳ；对于

３ｃｍ雷达波长，相当于ＲＭＳ距离误差δＲ＝０．３３ｍｍ。ＩＮＳ所能提
供的运动补偿精度直接影响ＳＡＲ图像的分辨率。对大多数航空应
用而言，ＳＡＲ的合成孔径时间通常都小于１ｍｉｎ，与正常的长期惯
性导航性能要求（例如１．８５ｋｍ／ｈ）相比，ＳＡＲ成像品质的运动补
偿要求应具有优良的短期导航性能。在图６．２中，主ＩＮＳ与捷联惯
性导航系统均采用游移方位力学编排。卡尔曼滤波器综合主惯导
与气压高度信息求得位置、速度和姿态的最优估计。多普勒雷达用
来阻尼主惯导的舒勒振荡误差。主惯导的基准导航坐标系通过传
递对准传给捷联惯导。在每次ＳＡＲ触发脉冲打开之前把ＬＯＳ与距
离数据加给ＳＡＲＭＣＳ。初始视线按雷达高度表信息和雷达天线
环形齿轮编码器给出的方位角估算出来，其后ＳＡＲＭＣＳ可连续
地确定视线的姿态并在地球坐标系内计算沿时变视线和沿参考航

迹方向的速度分量。由速度的积分可获得合成孔径期间各个时刻
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从相位中心到目标的距离变化，以及沿参考航迹上发射／接收点
的位置。ＳＡＲ处理器利用前者把视线方向的所有回波相互进行对
准，利用后者在参考航迹方向上内插各个回波，使合成的回波等间
隔地排列在这个方向上。

二、运动补偿的技术措施

１ＳＡＲ运动补偿措施

ＳＡＲ运动补偿措施主要包括［６］：
（１）用径向速度补偿来消除由于飞行器运动偏差所造成的飞

行器与目标之间的距离变化引起的多普勒频率变化。
（２）用天线稳定平台补偿飞行器的偏流角、滚动角和俯仰角

变化，保持雷达波束指向预定的成像区域。
（３）径向速度补偿只能补偿飞行器运动偏差的高频成分，天

线稳定平台的机械转动精度也有一定限度，不能把飞行器运动误
差所引起的回波多普勒频率变化补偿到所允许的范围内。因此，需
要用一电路来补偿径向速度缓慢变化和天线平台的残余误差，以
便稳定多普勒信号的中心频率，这个电路称为杂波锁定电路。在用
光学记录和光学成像处理的机载ＳＡＲ系统中，杂波锁定电路是必
需的。当用数字计算机进行成像处理时，杂波锁定可以在计算机中
进行。

（４）用地速补偿系统来补偿地速变化造成的各种影响。
（５）运动补偿所需的飞行器各项姿态数据，是由高精度的飞

行器惯导系统和ＧＰＳ提供的。因此，惯导系统和ＧＰＳ也是运动补
偿系统不可缺少的。
天线平台是一个电机伺服控制系统，径向速度补偿和杂波锁

定都是在接收信号的变化过程中进行的，因此，有必要讨论ＳＡＲ
中的信号频率变化过程。

２ＳＡＲ中的频率变换［６］

ＳＡＲ发射和接收的是微波信号，在接收机中，首先把微波信

５４１



号变换成中频信号，再把中频信号变换成视频信号，最后把视频信
号记录下来，并用它进行成像处理。在ＳＡＲ中，各种信号频率的关
系如下：

ｆｓ＝ｆ０＋ｆｄ＋ｆｃ
式中，ｆｓ为回波信号频率，ｆ０ 为发射信号频率（不考虑线性调频信
号），ｆｄ为多普勒频率，ｆｃ 为运动误差造成的多普勒中心频率
偏差。

ｆｌ＝ｆ０＋ｆｉ
式中，ｆｌ为本振信号频率，ｆｉ为中频基准频率。则中频信号频率

ｆｓｉ为

ｆｓｉ＝ｆｌ－ｆｓ＝ｆｉ－ｆｄ－ｆｃ
ｆｒ＝ｆｌ＋ｆｂ－ｆｃｏｍｐ

其中，ｆｒ为解调基准频率，ｆｂ为偏置频率（光学成像处理时需要），

ｆｃｏｍｐ为运动补偿系统产生的补偿频率。则视频信号频率为

ｆｓｖ＝ｆｒ－ｆｓｉ＝ｆｂ＋ｆｄ＋ｆｃ－ｆｃｏｍｐ
记Δｆｃ＝ｆｃ－ｆｃｏｍｐ，则

ｆｓｖ＝ｆｂ＋ｆｄ＋Δｆｃ
因此，只要使Δｆｃ的数值小到允许的范围内，就能达到补偿的

目的。从而使运动误差造成的多普勒频率中心偏差不至于对图像
质量产生显著的影响。由此可见，频率补偿是在信号频率变换过程
中完成的。

３几种常用的运动补偿方法
如前所述，ＩＮＳ所能提供的运动补偿精度直接影响ＳＡＲ图像

的分辨率。通常，根据ＳＡＲ的分辨率要求、系统成本和载体的动态
情况，确定运动补偿的方法。这里介绍几种常用的运动补偿方法。

（１）文献［１７］描述了一种运动补偿技术，它由位于飞机质心
的主ＩＮＳ和ＧＰＳ接收机以及位于天线平台上的捷联惯性测量装
置３个主要传感器构成，ＧＰＳ／主ＩＮＳ组合导航系统作为获取载机
飞行信息的主运动传感器，以卡尔曼滤波器实现捷联惯性测量装
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置与主运动传感器的传递对准。这种运动补偿方法的关键是精确
确定ＳＡＲ成像间隔中雷达天线相位中心对地面目标的位置、速度
和姿态。利用这些信息计算出相位中心沿雷达脉冲照射线方向的
位移函数，并由此求出所需的校正量，以便从ＳＡＲ回波信号相位
中消除杂散的天线运动的影响，获得高分辨率ＳＡＲ图像。
由于ＩＭＵ的成本日益降低，该方法得到了广泛应用。一种典

型的ＳＡＲ运动补偿原理框图如图６．２所示，它包括下列检测系
统：① 靠近飞机质心安装的高精度平台惯导系统；② 多普勒雷达
（或ＧＰＳ接收机）；③ 捷联惯性测量装置（Ｓ／ＤＩＭＵ），其陀螺仪安
装在雷达天线的环形齿轮传动装置上，距天线相位中心约５０ｃｍ；

④ 测量大气静压与温度的敏感元件，用以确定气压高度；⑤ 雷达
高度表。

（２）文献［１１］中提出，在ＳＡＲ天线处安装一小型附加捷联惯
性测量装置（Ｓ／ＤＩＭＵ）（和上一种方法不同的是这种方法不借助

ＧＰＳ信息辅助），用它提供的高数据率运动数据和飞机主ＩＮＳ产生
的低数据率运动数据，以及大气数据系统的气压高度信息和雷达
高度表的真实高度信息进行最佳组合，产生校正向量，可以获得较
为理想的运动补偿效果。

（３）杆臂分析法，这种运动补偿技术主要是对雷达载机平移
运动的补偿、天线伺服平台的稳定（即对载机姿态角运动的补偿）
和杆臂（即惯导平台中心和天线相位中心之间的距离，见图６．１３）
的校正等。根据ＩＮＳ输出的姿态数据和ＳＡＲ天线与ＩＮＳ之间的杆
臂，外推运动补偿所需的位置、速度和姿态信息。
图６．１３中，惯导系统惯性平台中心和天线相位中心间的距离

（即杠杆臂）可以分成两段：惯性平台中心到天线伺服平台中心的
距离（ｌａ）；天线伺服平台中心至天线相位中心间的距离（ｄ）。ＲＡ 为
天线相位中心至目标间的距离，ＲＩ 为惯性平台中心至目标间的
距离。
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图６．１３　 雷达及载机三个中心位置几何关系

（４）文献［１９］指出，获得高分辨率合成孔径雷达图像的关键
是运动补偿，而运动补偿主要有两种类型：一种是根据载机的运动
误差（即载机的实际航迹和理想航迹之差）进行补偿，另一种是根
据雷达信号进行补偿，也称作自动聚焦技术。通过自动聚焦可以除
去低阶相位误差，改进图像的质量［１９］［２０］。当须要获得高分辨率合
成孔径雷达图像时，则须要把精确的运动误差补偿和自动聚焦技
术结合起来。

（５）在方法（３）中，将３个加速度计正交安装于ＳＡＲ天线处，
以便提高外推的精度。

（６）文献［２１］中描述了在天线与机身之间采用三轴框架系
统，用机载惯导平台提供飞机速度、航迹角、姿态角等数据；用陀螺
和加速度计连续测量天线的运动补偿；采用自动控制技术使天线
平台精确定向。这里用两个控制回路分别完成稳定和跟踪，因为如
果用一个控制回路同时完成这两个任务是很难达到高精度的。

ＳＡＲ天线平台框架系统结构示意图如图６．１４所示。该系统采用了
外装结构和钢索 链轮驱动机构。平台框架角传感器采用自整角机
发送机，惯性元件选用了挠性陀螺。因为天线的尺寸、重量都很大，
如果采用在惯导平台上通常采用的内装式结构势必造成框架尺寸

庞大，重量增加，并且会影响天线的正常工作。另外，由于平台载荷
（天线）重、体积大，干扰力矩也大，因此这里没有采用一般惯导平
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台用的同轴驱动机构，而是巧妙地利用了天线阵列纵向尺寸很长
的特点，将驱动机构移到天线的一端，力矩电机通过链轮 钢索机
构带动天线绕支撑中心转动，既省力又减小了框架尺寸。

图６．１４　ＳＡＲ天线平台框架系统结构示意图

实测得到方位轴刚度为４．３×１０８ｇ·ｃｍ／ｒａｄ，滚动轴为８．５×
１０７ｇ·ｃｍ／ｒａｄ，俯仰轴为７．２×１０６ｇ·ｃｍ／ｒａｄ。方位轴跟踪常数为

１５ｓ，滚动轴为４ｓ。
（７）文献［２２］研究了一种基于ＧＰＳ干涉仪的机载合成孔径雷

达平台姿态控制与运动补偿的方法。该方法根据 ＧＰＳ测姿态信
息，结合惯性导航系统的连续导航数据对ＳＡＲ平台进行实时姿态
控制和校正。ＧＰＳ干涉仪可提供实时、高精度的平台姿态信息。它
包括两个在距离上分离的天线，通过测量多颗卫星在两个天线上
的载波相位差，可以解得两个天线组成的基线矢量。由三个线性无
关的干涉仪可测得载体的三个姿态角。利用ＧＰＳ干涉仪测姿态系
统可提供精度优于０．０５７°的实时ＳＡＲ姿态角测量信息。数据更新
率可达５～１０Ｈｚ。
以上介绍了几种运动补偿方案，下面给出运动补偿的一个例
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子，其框图如图６．１５所示。图中的虚框部分表示平台系统。在天线
稳定平台上装有加速度计和陀螺。加速度计给出横向加速度，经矢
量计算机算出ｖＬ，用于校正回波相位。来自惯导系统的俯仰角、横
滚角和偏航角信号加至天线伺服平台各自的控制输入端，控制平
台姿态至所需的值。在横滚和偏航方向的控制环路中，加有陀螺，
其作用是隔离惯导系统的快速变化数据。天线的偏航角还受杂波
锁定环路来的误差电压的影响。由于陀螺的作用，该误差电压中的
快变成分对天线的偏航角不起作用。

图６．１５　 运动补偿系统框图举例

６．４　 运动补偿的运算操作过程

运动补偿的一般分析如下：首先建立坐标系。较为常用的坐标
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系有两种：固定在地面和固定在载机上的坐标系，这两种坐标系都
要用到。图６．１６为载机运动及固定在地面上的坐标系示意图。

Ｏｘｙｚ为右手直角坐标系。ｚ轴向下为正，向上为负。选择坐标原点

Ｏ，使ｔ＝０时载机位置Ｓ点位于ｘ，ｚ坐标轴决定的平面内。载机理
想航迹是平行于ｘ轴并在ｘ，ｚ坐标轴决定的平面内的一条直线。
载机实际航迹则是绕该直线摆动的空间曲线。因此，载机瞬时速度

ｖ（ｔ）不一定在ｘ，ｚ坐标轴决定的平面内。测绘带处在ｘＯｙ平面内，
平行于ｘ轴方向成带状。因此，其中心线平行于ｘ轴。
载机在ｔ时刻，位于Ｓ（ｔ）处，通过该点在平行于ｙＯｚ平面内作

一直线，与测绘带中心线交于ｐ点。该直线称为瞄准线。可以用它
定一位置矢量Ｐ。如图６．１６所示，Ｐ的方向沿瞄准线指向测绘带中
心，其长度等于瞄准线长度ｒ（ｔ）。当ｔ＝０时，位置矢量Ｐ０位于ｙＯｚ
平面之内。如果已知Ｐ０，则可用下式计算出Ｐ。

Ｐ＝Ｐ０－∫
ｔ

０
ｖａｄｔ＋∫

ｔ

０
ｖＡｄｔ （６．４．１）

式中ｖａ为载机瞬时速度矢量，ｖＡ 为ｖａ沿ｘ轴的速度分量。

图６．１６　 载机运动示意图

应用位置矢量往往不方便，因其长度不是常数。为此，定义单
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位矢量ｕ为

ｕ＝ Ｐ
｜Ｐ｜

（６．４．２）

单位矢量可以用方位角α和俯角ψ表表示。通过载机所在点

Ｓ，在平行于ｘＯｙ平面中作一直线，平行于ｙＯｚ平面。自该直线起
至瞄准线的角度称为俯角，用ψ表示；自指北矢量起至该线的角度
称为方位角α，如图６．１６所示。
假设惯性导航系统采用的坐标系是北、东、地直角坐标系。在

该坐标系中，单位矢量矩阵ｕＩ 为

ｕＩ ＝
ｃｏｓαｃｏｓψ
ｓｉｎαｃｏｓψ
　ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅ψ

（６．４．３）

定义了单位矢量后，可以将瞬时速度ｖａ分解成互相正交的三
个分量，如图６．１６所示。沿瞄准线，确切地说沿单位矢量方向的速
度分量为ｖＬ；沿理想航迹方向的速度分量为ｖＡ；第三个分量垂直
于ｖＬ和ｖＡ所决定的平面，用ｖＫ表示。在由这三个矢量组成的坐标
系中，瞬时速度矢量矩阵ｖａ为

ｖａ＝

ｖＬ
ｖＡ
ｖ

熿

燀

燄

燅Ｋ

（６．４．４）

在这三个分量中，ｖＫ 对回波多普勒信号无影响，只有ｖＬ 和ｖＡ 对回
波多普勒信号产生畸变。ｖＡ 是载机前进的速度分量，其值将直接
影响回波多普勒信号的调频斜率。如果在合成孔径时间内，ｖＡ 的
变化不能忽略，还将造成回波多普勒信号畸变。这种畸变对于测绘
带内不同位置的信号是不同的，故不能用改变基准信号相位的方
法校正之。校正这种畸变最简单的办法是用ｖＡ 去控制记录器的记
录速度和发射脉冲重复频率，使记录在记录媒体（胶片或磁带）上
的回波多普勒信号不畸变。
如果用ｖＡ 控制发射脉冲重复频率，也就是使
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ｐｒｆ＝ＫｖＡ （６．４．５）
式中Ｋ 为比例常数，则在机载发射脉冲重复周期内前进的距离

Δｘ为

Δｘ＝∫
ｔ

０
ｖＡｄｔ

∫
ｔ

０
ｐｒｆｄｔ

＝ １Ｋ ＝
常数 （６．４．６）

由图６．１６可见，ｖＬ 对回波多普勒信号附加的相位误差

φｅ（ｔ）为

φｅ（ｔ）＝
４π
λ
［ｒ（ｔ）－ｒ（０）］＝４πλ∫

ｔ

０
ｖａｕｄｔ （６．４．７）

故运动补偿提供的基准信号的相位为

φｒ＝
４π
λ∫

ｔ

０
ｖａｕｄｔ＝４πλ∫

ｔ

０
ｖＬｄｔ （６．４．８）

这就是运动补偿系统校正回波多普勒信号相位误差所要完成的基

本运算。当然，完成这一运算的关键是计算单位矢量。用式（６．４．１）
和式（６．４．２）就可以计算出ｕ，并可以表示成式（６．４．３）的形式。
要指出的是，进行上述计算有一个前提，这就是必须将天线伺

服至使其法线与单位矢量ｕ重合。用惯性系统提供的参数控制天
线伺服平台就可以做到这点。众所周知，惯性导航系统总是安装在
载机内某一位置，而不能安装在天线伺服平台上。因此在惯导系统
中，惯性平台中心就和天线相位中心不重合。由式（６．４．８）的推导
过程可见，其中单位矢量应该取天线相位中心至测绘带中心的连
续方向，为区别起见用ｕＡ 表示，这就给式（６．４．８）计算φｒ（ｔ）带来
困难。通常解决办法是仍用ｕＩ 计算，再将所得结果加以修正。
由于惯性导航系统惯性平台中心和天线相位中心不重合，当

载机姿态发生变化时两点计算得到的相位是不同的，必须加以考
虑。惯导系统惯性平台中心和天线相位中心间的距离（即杠杆臂）
可以分成两段：惯性平台中心至天线伺服平台中心的距离，用ｌａ表
示；天线伺服平台中心至天线相位中心的距离，用ｄ 表示，见
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图６．１３。
由图６．１３可见，天线相位中心至目标间距离ＲＡ 和惯性导航

系统惯性平台中心至目标间距离ＲＩ 之间有以下关系：

ＲＡ ＝ＲＩ－Ｉａｃｏｓα－ｄ （６．４．９）

两边乘以４π
λ
，折算成相位则有［１０］

φＡ ＝φＩ－
４π
λ
Ｉａｃｏｓα－４πλ

ｄ≈φＩ（ｔ）－
４π
λ
Ｉａｃｏｓα （６．４．１０）

这样，利用惯导系统给出的ｕＩ，由式（６．４．７）可算得φｅ（ｔ），再利用
上式即可求出所要求的基准信号相位变化φｒ（ｔ）。
由于速度矢量ｖａ（ｔ）具有瞄准线分量ｖＬ，因此使载机至目标

视线距离发生变化。为了避免几何失真和区域特征模糊，距离门的
出现时间必须随之而变化。距离门的距离变化 ΔＲＳ 可由下式
计算：

ΔＲＳ＝∫
ｔ

０
ｖＬｄｔ （６．４．１１）

以上讨论了运动补偿的运算操作过程，下文研究运动补偿的
实现及其卡尔曼滤波器设计。

６．５　 运动补偿的实现及其卡尔曼滤波器设计

一、运动补偿的实现及其关键技术

从合成孔径雷达的作用原理上讲，其本身存在着一定的技术
难点和问题。首先，根据合成孔径雷达的作用原理，飞行器应当做
匀速直线的平移飞行。实际上，飞行器要保证匀速直线的平移飞行
相当困难，甚至是不可能的。这样，在工程上就要求对飞行器运动
的非匀速和非直线性加以补偿。其次，雷达成像的机理与一般相干
光学成像类似，因而有可能出现相干斑点而影响图像质量。为了提
高图像质量，通常采用多视平滑技术对其进行修正和补偿。为了补
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偿合成孔径雷达成像的动态误差，需要惯性系统提供一定的角运
动和线运动信息，而性能良好的计算机则为解决图像质量问题创
造了必要的条件。
补偿飞行器前进速度ｖＡ 的偏差的系统称为地速补偿系统。地

速补偿的主要目的是使记录器中记录的方位多普勒信号不产生畸

变。这只要使发射机发射的重复频率、记录器的记录速度与地速

ｖＡ 的变化成正比，便能达到这一目的。
雷达载机横向运动的补偿是由杂波锁定和矢量计算机两部分

共同完成的。
杂波锁定的主要任务是校正由于载机横向运动造成的回波多

普勒信号中心频率的偏移。图６．１７为其原理图。

图６．１７　 杂波锁定环路原理图

由于加速度计和电路中的直流放大器不可避免地有零点漂移

现象，这种零点漂移经过积分器长时间积累会造成可观的速度误
差，甚至破坏运动补偿系统的正常工作。因此加速度计输出的数据
需要经过高通滤波器，滤出直流及低频成分，再送入矢量计算机运
算并求出基准信号的相位历史。这样，杂波锁定环路和矢量计算机
就可分别在两个频率范围内，共同完成补偿载机横向运动所造成
的影响。
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二、ＳＡＲ运动补偿的卡尔曼滤波器的设计［９］

由图６．１８可以看出，天线附加的捷联惯性测量元件（Ｓ／Ｄ
ＩＭＵ）的输出与飞机主ＩＮＳ和多普勒雷达（或ＧＰＳ接收机）的信息
一起加给卡尔曼滤波器，由它估计出与这些设备有关的各种系统
误差和仪表误差。滤波器估计的Ｓ／ＤＩＭＵ误差和其惯性仪表误差
反馈给Ｓ／ＤＩＭＵ导航算法，按闭环方式校正相关的参数。卡尔曼
滤波器综合的最终结果是使多普勒速度（或ＧＰＳ速度／位置）阻
尼的主ＩＮＳ平台反复地传递给Ｓ／ＤＩＭＵ。滤波器的故障诊断数据
和校正后的主ＩＮＳ导航数据也作为ＳＡＲＭＣＳ的次要的输出。下
面以ＧＰＳ速度／位置阻尼的方案为例，阐述综合卡尔曼滤波器数
学模型的设计方法。

ＳＡＲＭＣＳ卡尔曼滤波器包括两个独立的子滤波器：一个是
执行对主ＩＮＳ误差的阻尼，另一个是完成从主ＩＮＳ平台到Ｓ／Ｄ平
台的传递对准。
主ＩＮＳ与ＧＰＳ组合的卡尔曼滤波器数学模型如下：
游移方位坐标系（ｗ）与地理坐标系（ｇ）的定向关系如图６．１９

所示。地理坐标系在惯性空间既跟踪地球的自转，也跟踪载体绕地
球的转动，即它在惯性空间转动的角速度为

ωｇｉｇ＝ωｇｉｅ＋ωｇｅｇ
式中，ωｇｉｇ为ｇ系相对惯性坐标系ｉ的角速度在ｇ系三个轴的分量列
矩阵；其余符号的意义与前面相同。在北西天ｇ系中

ωｇｉｇ＝

ωｉｅｃｏｓφ－
ｖｇｙ
Ｒ

ｖｇｘ
Ｒ

ωｉｅｓｉｎφ－
ｖｇｙ
Ｒｔａｎ

熿

燀

燄

燅
φ

（６．５．１）
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图６．１９　 惯性坐标系ｉ，地球坐标系ｅ，地理坐标系ｇ
和游移方位坐标系ｗ的取向

　　 式（６．５．１）中，Ｒ为地球平均半径，ωｉｅ为地球自转角速度。由

此，在指北方位ＩＮＳ中，需按上式给平台施加指令角速度，使平台

跟踪地理坐标系在惯性空间的转动。由于ｔａｎφ的发散性，在高纬

度地区，沿垂直轴的施矩速度很大，物理上难以实现。为了避免这

一困难，通常ＩＮＳ采用游移方位坐标系力学编排。游移方位坐标系

沿垂直轴只跟踪地球自转角速度ωｉｅｓｉｎφ。该坐标系相对地理坐标

系有一个游移方位角α。

α＝α０＋∫
ｔ

０

ｖｇｙ
Ｒｔａｎφｄｔ

（６．５．２）
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载体航向角ψ和平台航向角ψＰ 的关系为

ψ＝ψＰ－α （６．５．３）

由于在垂直方向上去掉了（ｖｇｙ／Ｒ）ｔａｎφ项的跟踪速度，因而克服了

指北方位ＩＮＳ中施矩太大，不能在高纬度地区正常工作的问题。

利用ＧＰＳ信息阻尼ＩＮＳ的误差时应当考虑这样一个事实：

ＧＰＳ的速度、位置信息通常用分解在地理坐标系（如北西天ｎｗｕ
坐标系）的位置、速度量表示，在游移方位坐标系中进行力学编排

的ＩＮＳ与其组合时，卡尔曼滤波器中的误差动力学模型应当选用

列写于地理坐标系（ｇ）的游移方位惯导基本误差方程。这样才便

于把ＩＮＳ的输出量与ＧＰＳ的输出量相比较，从而建立适合于这种

组合情况下的滤波器数学模型。

１状态方程

采用ｇ系的游移方位ＩＮＳ速度误差为

δｖｇ
ｄｅｆ
ｖｇｃｃ －ｖｇ＝ ［δｖｎ－δｖｗ－δｖｕ］

式中，角标ｇｃ为游移方位ＩＮＳ的计算地理坐标系。采用ｇ系的游移

方位ＩＮＳ速度误差方程为

δｖｇ＝－（２Ωｇ＋ωｇｅｇ）×δｖｇ－（２δΩｇ＋δωｇ）×ｖｇ＋

ｆｇ×ｇ＋Ｃｇｗ ｗ＋δｇｇ （６．５．４）

式中，Ω为地球自转角速度，δｇ为重力误差。垂直通道采用气压高

度信息阻尼时，式（６．５．４）的分量形式为
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δｖｎ＝－ｖｕＲ δｖｎ＋２
（Ωｕ－ｖｗＲｔａｎφ

）δｖｗ－ｖｎＲδｖｕ＋

（２Ωｎ－ｖｗｓｅｃ
２
φ

Ｒ
）ｖｗδφ＋

１
Ｒ２
（ｖｎｖｕ＋ｖ２ｗｔａｎφ）δｈ－

ｆｕｗ＋ｆｗｕ＋ ｘｃｏｓα－ ｙｓｉｎα

δｖｗ ＝－（２Ωｕ－ｖｗＲｔａｎφ
）δｖｎ＋１Ｒ

（ｖｎｔａｎφ－ｖｕ）δｖｗ＋

（２Ωｎ－ｖｗＲ
）δｖｕ－［２（Ωｎｖｎ＋Ωｕｖｕ）－１Ｒｖｎｖｗ＋

ｓｅｃ２φ）δφ－
１
Ｒ２
（ｖｎｖｗｔａｎφ－ｖｗｖｕ）δｈ＋

ｆｎｕ－ｆｕｎ＋ ｘｓｉｎα－ ｙｃｏｓα

δｖｕ＝２ｖｎＲδｖｎ－２
（Ωｎ－ｖｗＲ

）δｖｗ＋２Ωｕｖｗδφ－

ｖ２ｗ＋ｖ２ｎ
Ｒ２ δｈ－ｆｗｎ＋ｆｎｗ＋ ｕ＋２ω２ｓδｈｉ－

ｋ２（δｈｉ－δｈｂ

烍

烌

烎）

（６．５．５）

式中 　Ωｕ＝ωｉｅｓｉｎφ；

Ωｎ＝ωｉｅｃｏｓφ；

ｘ，ｙ，ｚ 表示沿游移方位坐标系轴的加速度计误差；

ωｓ ＝１．２４×１０－３ｓ－１；

ｋ２ ＝１．１１１×１０－３ｓ－２，ｋ２ 为气压高度阻尼系数。

游移方位惯导平台误差角向量在ｇ系和ｗ系中的分量分别

为ｎ，ｗ，ｕ和ｘ，ｙ，ｚ，它们之间的关系是ｇ系和ｗ系之间的坐标

变换关系。采用ｇ系的游移方位惯导平台误差角方程为
ｇ＝－ωｇｉｇ×ｇ＋δΩｇ＋δωｇ＋Ｃｇｗεｗ （６．５．６）

式中

ｇ＝ ［ｎ　ｗ　（ｕ－Δα）］Ｔ （６．５．７）

上式说明，ｇ的两个分量ｎ，ｗ就是游移方位惯导平台绕ｎ向和ｗ
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向的误差角，而ｕ＝ｕ－Δα，它不是游移方位惯导平台绕垂直轴ｚ
的误差角ｕ，而是ｕ与游移方位角误差Δα的差值，ｕ称为游移方
位惯导的航向误差角。采用ｇ系的游移方位惯导平台误差角方程

为

　

ｎ＝－δｖｗＲ ＋（Ωｕ－ｖｗＲｔａｎφ
）ｗ－ｖｎＲｕ－

Ωｕδφ＋εｘｃｏｓα－εｙｓｉｎα＋
ｖｗ
Ｒ２δｈｉ

ｗ ＝δｖｎＲ －（Ωｕ－ｖｗＲｔａｎφ
）ｎ＋（Ωｎ－ｖｗＲ

）ｕ＋

εｘｓｉｎα＋εｙｃｏｓα－
ｖｎ
Ｒ２δｈｉ

ｕ＝－δｖｗＲｔａｎφ＋
ｖｎ
Ｒｎ－

（ｎ－ｖｗＲ
）ｗ＋

（Ωｎ－ｖｗＲｓｅｃ
２
φ）δφ＋εｚ＋

ｖｗ
Ｒ２ｔａｎφδｈ

烍

烌

烎
ｉ

（６．５．８）

式中，εｘ，εｙ，εｚ 为沿游移方位坐标轴的陀螺漂移误差。
采用ｇ系的游移方位惯导位置误差方程及游移方位角误差方

程为

δφ＝
δｖｎ
Ｒ －ｖｎＲ２δｈｉ

δλ＝ －１
Ｒｃｏｓφ

（δｖｗ＋ｖｗｔａｎδφ－
ｖｗ
Ｒδｈｉ

）

δｈ＝δｖｕ－ｋ１（δｈｉ－δｈｂ）

δα＝ １Ｒｔａｎφ
（ －ｖｗ
ｃｏｓφｓｉｎφ

δφ＋δｖｗ－
ｖｗ
Ｒδｈｉ

烍

烌

烎
）

（６．５．９）

式中，ｋ１ ＝０．０６６６ｓ－１ 称为气压高度阻尼系数。
本设计中ＩＮＳ的高度通道除采用气压高度信息阻尼外，还利

用ＧＰＳ高度信息对其进行校正。一般情况下，组合卡尔曼滤波器

不需要估计游移方位角误差δα。
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气压高度误差方程为

δｈｂ ＝－ｖＧＤδｈｂ＋ｗｈ
（６．５．１０）

式中 　ｖＧ——— 为飞机地速；

Ｄ——— 气压相关距离，Ｄ＝４６３ｋｍ；

ｗｈ——— 测量误差噪声。

陀螺漂移误差模型为

εｊ ＝εｂｊ＋ｗεｊ，　ｊ＝ｘ，ｙ，ｚ （６．５．１１）

式中 　εｂ——— 一阶马尔可夫过程；

ｗε——— 零均值高斯白噪声。

εｂｊ ＝－βεｊεｂｊ＋ｗεｂｊ （６．５．１２）

影响ＧＰＳ距离及距离率测量精度的主要误差源有ＧＰＳ接收

机时钟相位误差δｂ和时钟频率误差δｎ。

δｂ＝δｎ＋ｗδｂ

δｎ＝－βδｎδｎ＋ｗδ
烍
烌

烎ｎ
（６．５．１３）

式中 　δｎ——— 一阶马尔可夫过程；

ｗδｂ，ｗδｎ——— 零均值高斯白噪声；

βδｎ——— 反相关时间常数。

ＳＡＲＭＣＳ中用ＧＰＳ阻尼主ＩＮＳ的卡尔曼滤波器所包含的状

态变量有１５个，即

Ｘ１（ｔ）＝ ［δｖｎ　δｖｗ　δｖｕ　ｎ　ｗ　ｕ　δφ　δλ　δｈｉ　

δｈｂ　εｘ　εｙ　εｚ　δｂ　δｎ］Ｔ （６．５．１４）

式中，ｈｂ 为气压高度，ｈｉ为惯性高度，其他符号意义同前。

滤波器数学模型的状态方程式为

Ｘ１（ｔ）＝Ｆ１（ｔ）Ｘ１（ｔ）＋Ｇ１（ｔ）Ｗ１（ｔ） （６．５．１５）

式中
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Ｆ１ ＝

０
０ ０３×３
ｋ２
０

（ＦＩＮＳ）９×９ ０ （Ｃｇｂ）３×３ ０１３×２
０
０ ０３×３
０
ｋ１
－βｈ ０
０
０
０

０６×９ （Ｆε）３×３
０ ０２×３
０ （ＦＧＰＳ）２×

熿

燀

燄

燅２

（６．５．１６）

Ｆε＝ｄｉａｇ［－βεｘ　－βεｙ　－βεｚ］ （６．５．１７）

ＦＧＰＳ＝ｄｉａｇ［０　－βδｎ］ （６．５．１８）

Ｇ１ ＝

Ｃｇｂ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ Ｃｇｂ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ ０ ０ ０ ０ １

（６．５．１９）

Ｗ１ ＝ ［ｗ ｘ　ｗ ｙ　ｗ ｚ　ｗεｘ　ｗεｙ　ｗεｚ　０　０　０

ｗｈ　ｗεｂｘ　ｗεｂｙ　ｗεｂｚ　ｗδｂ　ｗδｎ］Ｔ （６．５．２０）

式中，０表示有相应维数的零矩阵，Ｃｇｂ 为机体坐标系（ｂ）到北西天
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地理坐标系（ｇ）的方向余弦矩阵，Ｗ１ 的元素为互不相关的零均值

白噪声。

Ｃｇｂ＝
ｃｏｓθｃｏｓψ －ｓｉｎγｓｉｎθｃｏｓψ＋ｃｏｓγｓｉｎψ
－ｃｏｓθｓｉｎψ ｓｉｎγｓｉｎθｓｉｎψ＋ｃｏｓγｃｏｓψ
ｓｉｎθ ｓｉｎγｃｏｓ

熿

燀 θ
－ｃｏｓγｓｉｎθｃｏｓψ－ｓｉｎγｓｉｎψ
ｃｏｓψｓｉｎθｓｉｎψ－ｓｉｎγｃｏｓψ

ｃｏｓγｃｏｓ

燄

燅θ

（６．５．２１）

式中，ψ是从地理北向计算的航向角。

２量测方程
采用位置组合时，卡尔曼滤波器的量测值为ＧＰＳ测量的伪距

与ＩＮＳ计算的距离之差，即

Ｚρｉ ＝ρｍｓｉ－ρｃｓｉ，　ｉ＝１，２，３，４ （６．５．２２）
式中，小写下标ｍ，ｃ分别表示变量的测量值和计算值，下标ｓ表示
与导航卫星有关的变量。滤波器量测方程为

Ｚρ＝Ｈρ（ｔ）Ｘ１（ｔ）＋Ｖρ（ｔ） （６．５．２３）
式中

Ｈρ＝ ［０４×６　（ＤＢＤＡ）４×３　０４×４　（ＨＧＰＳ）４×２］ （６．５．２４）

ＤＢ ＝ ［ＤＢ１　ＤＢ２　ＤＢ３　ＤＢ４］

ＤＢｉ ＝ ［ｃｏｓαｓｉ　ｃｏｓβｓｉ　ｃｏｓγｓｉ］，　ｉ＝１，２，３，４

ＨＧＰＳ＝
１ １ １ １［ ］０ ０ ０ ０

Ｖρ＝ ［ＶＧＰ１　ＶＧＰ２　ＶＧＰ３　ＶＧＰ４］Ｔ

Ｖρ的元素为互不相关的ＧＰＳ伪距量测白噪声。
采用速度组合时，卡尔曼滤波器的量测值为ＧＰＳ测量的伪距

率和ＩＮＳ计算的距离变化率之差，即

Ｚρｉ ＝ρｍｓｉ－ρｃｓｉ，　ｉ＝１，２，３，４ （６．５．２５）
滤波器量测方程为

Ｚρ（ｔ）＝Ｈρ（ｔ）Ｘ１（ｔ）＋Ｖρ（ｔ） （６．５．２６）
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Ｈρ ＝ ［（ＤＦ）４×３　０４×３　（ＤＧ）４×３　０４×４　（ＨＧＳＶ）４×２］
（６．５．２７）

ＤＴＦ ＝ ［ＤＴＦ１　ＤＴＦ２　ＤＴＦ３　ＤＴＦ４］

ＤＴＧ ＝ ［ＤＴＧ１　ＤＴＧ２　ＤＴＧ３　ＤＴＧ４］

ＨＧＳＶ ＝
０ ０ ０ ０［ ］１ １ １ １

Ｔ

Ｖρ ＝ ［ＶＧＶ１　ＶＧＶ２　ＶＧＶ３　ＶＧＶ４］Ｔ

Ｖρ 的元素为互不相关的ＧＰＳ伪距率量测白噪声。
气压高度ｈｂ 与惯性高度ｈｉ之差作为组合卡尔曼滤波器的另

一个观测量。量测方程为

Ｚｈ（ｔ）＝Ｈｈ（ｔ）Ｘ１（ｔ）＋Ｖｈ（ｔ） （６．５．２８）
式中，Ｈｈ ＝ ［０１×８　１　－１　０１×５］；Ｖｈ 为气压高度量测白噪声。
综合式（６．５．２３），（６．５．２６），（６．５．２８），得组合卡尔曼滤波器

量测方程为

Ｚρ（ｔ）

Ｚρ（ｔ）

Ｚｈ（ｔ

熿

燀

燄

燅）
＝

Ｈρ（ｔ）

Ｈρ（ｔ）

Ｈｈ（ｔ

熿

燀

燄

燅）
Ｘ１（ｔ）＋

Ｖρ（ｔ）

Ｖρ（ｔ）

Ｖｈ（ｔ

熿

燀

燄

燅）
（６．５．２９）

或写成

Ｚ１（ｔ）＝Ｈ１（ｔ）Ｘ１（ｔ）＋Ｖ１（ｔ） （６．５．３０）

６．６　 小 　 结

本章首先深入地论述了ＳＡＲ运动补偿的基本原理；接着对

ＳＡＲ运动补偿系统进行了详细的分析；然后讨论了运动补偿的因
素、运动补偿的技术措施及运动补偿的运算操作过程；最后介绍了

ＳＡＲ运动补偿的实现及其卡尔曼滤波器设计。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统是一种利用图像相关而获得高精度
位置、方位修正的组合导航系统，在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的导
航过程中，ＳＡＲ的运动补偿是一项十分关键的技术，因此，对ＳＡＲ
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运动补偿的研究具有重要意义。正因为如此本章花费较大的精力、
以较大的篇幅对ＳＡＲ的运动补偿及其相关技术进行了较为深入
的研究。
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书书书

第七章　ＩＮＳ的误差修正

如前文所述，ＩＮＳ／ＳＡＲ系统是一种利用图像相关而获得高精
度位置、方位修正的组合导航系统。在该组合导航系统中，获得高
精度导航定位的关键取决于两个因素：一是利用ＳＡＲ提供的精确
位置信息对ＩＮＳ进行误差修正；二是利用高精度的ＩＮＳ对ＳＡＲ
进行运动补偿和天线的稳定对准。因此，ＩＮＳ的误差修正和ＳＡＲ
的运动补偿是ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中两个至关重要的问题。
上一章对ＳＡＲ的运动补偿做了较深入的研究，本章将研究ＩＮＳ
的误差修正问题。
本章首先讨论ＩＮＳ／ＳＡＲ系统观测量的获得和组合滤波器的

设计；其次，介绍ＩＮＳ的误差校正与系统故障检测；再次，研究

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统对捷联惯性元件的要求及系统性能分析；最
后，阐述主ＩＮＳ和天线附加ＩＭＵ之间的传递对准，以及ＩＮＳ误差
对ＳＡＲ图像质量参数的影响。

７．１　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统观测量的获得

一、ＳＡＲ图像的预处理［２］

从第五章对ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统原理的研究中知道，观
测量是通过对ＳＡＲ的实时图像与机载数字地图之间的相关比较
而获得的。在图像相关比较之前，必须先对ＳＡＲ的实时图像进行
预处理。特别是由于ＳＡＲ实时图像存在相干斑点、几何畸变、顶
底倒置、迎坡缩短和阴影等现象，须要对ＳＡＲ实时图像进行校正、
平滑等一系列预处理。
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由于相干闪烁是图像质量下降的重要原因，通常须要采用多
视平均的处理方法。多视平均不会改变起伏的平均值，只会降低起
伏的方差。如果多视次数为ｍ，则起伏方差（即噪声能量）和多视
平均后的输出信噪比降至原来的１／ｍ１／２，因此多视平均对改善图
像的质量起较大的作用。
多视平均的方法原理上有两种：一是成其他像后将相邻分辨

单元非相干叠加；二是降低处理器带宽，分割信号频谱并分别成
像，然后非相干叠加。所选择的图像分辨单元大小（或处理器带宽）
及多视视数（信号带宽对处理器带宽的比值，即成像前多视视数）
应使最后获得的图像质量最佳。
设要求图像分辨单元为Ｇ，将它分成ｎ个子区域，每一子区域

回波平均功率为Ｐ１ｓ，Ｐ２ｓ，…，Ｐｎｓ。该子区域的尺寸由处理器带宽
决定。成像前多视视数用ｋ表示。则总的多视视数ｍ为

ｍ＝ｎｋ （７．１．１）
为了获得较好的图像信噪比，选择大尺寸分辨单元，即较小的ｎ值
是有利的。当然，如果从其他角度考虑，必须选取较大的ｎ值，则其
代价是稍稍降低了一些图像信噪比（ＳＮＲ）。

ＳＡＲ图像的几何失真大体可分为两类：一类是平面图像比例
尺不一致，另一类是三维地域投影过程的几何畸变。如果从产生几
何失真的原因来分，也有两种：一种是由雷达工作方式引起的几何
畸变，另一种是由雷达系统及导航系统不完善而造成的几何畸变。
对于前一种原因产生的几何畸变，只能用校正的方法克服。而对于
由后一种原因产生的几何畸变，则应根据用户的要求及实现的可
能性，限制各误差项的幅值。
由雷达工作方式造成的几何失真又可以分成两部分：
（１）相对比例尺在测绘带内的平均值不等于１造成的图像纵

横比例尺失调。
（２）在测绘带内各点比例尺相对平均值有差值，造成图像各

点比例尺不一致。
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校正第一部分几何失真比较简单，只须在处理器中将沿距离
向的比例尺放大一个因数即可。第二部分畸变的校正则比较复杂。
如果采用光学处理器，且距离向脉冲压缩又在接收机里进行，则可
以在显示器中采用非线性扫描的办法校正这种畸变。最常用的限
制第二种几何畸变的方法是限制测绘带宽度，以致使测绘带内几
何失真降至允许值以下。为了不使总的测绘带宽度减小，可以采用
多通道成像的方法。这就是将测绘带分成几部分，每部分自成一通
道成像，其几何畸变小于允许值。各通道成像时，只改变距离向放
大率，校正平均比例尺不为１的偏差。
雷达系统和载机导航系统的不完善造成的图像几何畸变，可

以分成航向误差和距离向（横向）误差两类。阴极射线管（ＣＲＴ）的
扫描的非线性和不稳定性是产生横向几何失真的重要因素。记录
胶片厚薄变化将造成记录位置变化，因而亦将造成几何失真。但与
前者相比，后者是次要的。造成沿航向误差的原因较多，主要有记
录器胶片驱动误差、杂波锁定稳定度、光学相关器胶片驱动误差、
运动补偿残留误差、载机速度测量误差及天线指向误差等。
总之，雷达正、侧视引起的斜地距非线性关系、地面不平坦、

ＣＲＴ管扫描非线性、记录器驱动误差、杂波锁定环路不稳定、定点
运动补偿残留误差（横向速度引起的）、横向速度测量误差、载机垂
直速度造成定点补偿残留误差、垂直速度测量误差、天线倾斜（俯
仰和偏航角误差）、载机非直线飞行等均会造成图像几何失真，须
进行相应的校正。

二、图像相关获得观测量的方法

ＳＡＲ实时图像和数字地图的灰度特征通常差别很大，用灰度
直接进行匹配可能造成较大误差，因此须要提取出图像特征进行
匹配。由于ＳＡＲ图像地物轮廓清晰，特征提取主要采用边缘提取
或其基础上的特征点（如角点）提取。但对于地面图像较为复杂的
自然图像，地形特征各种各样，分割地形特征的边缘种类也很多。
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为了提取高质量的边缘，用模拟退火进行代价最小化的方法使边
缘动态的趋向全局最优。该法提出的边缘细、连续、准确，并且可根
据先验信息和期望特征选择参数，非常灵活。在导航中，数字地图
的边缘可事先按要求提取好并存储起来，以备提取ＳＡＲ实时图像
的边缘使用，从而使相应地域的地形特征易于提取出来。实际上，
对于ＳＡＲ实时图像，只须在一些选定窗口，而不是整幅图像内进
行边缘提取。
特征匹配中采用一种快速直观的模板匹配方法。模板取为

ＳＡＲ实时图像中选定窗口的边缘（或角点）图像，用它在数字地图
边缘（或角点）图像的相应区域进行掩模，确定匹配位置和方向，
然后计算出对应的位置偏差和方向偏差。匹配度用一幅图像与另
一幅图像距离变换的互相关值来测量，其值越小匹配度越好。由距
离变换互相关性质可推导出位置、方向排除法则，使掩模过程能够
根据当前互相关值的大小，自动排除一些无须测试的方向和位置；
同时采用方向转动的二分法和位置移动的四分法，使位置方向掩
模在每次转动和移动后能排除掉最大可能的方向数和位置数；这
都大大提高了匹配速度。该匹配过程通过改进，可在用户任意给定
的位置和方向范围内进行，对于偏差范围小的跟踪模式和偏差范
围大的搜索模式都适用。
一幅ＳＡＲ实时图像中各窗口进行匹配后得到的水平位置偏

差和方向偏差，采用最大似然估计融合为单一的偏差估计和对应
的估计误差方差阵，然后将它们从图像坐标系转换到导航坐标系，
可获得相应的量测方程，即

Ｚｋ ＝ ［ｕ　δφ　δλ］
Ｔ
ｋ ＋Ｖ′ｋ （７．１．２）

式中Ｖ′ｋ是量测噪声，它包括数字地图的制作误差、ＳＡＲ实时图像
的误差、图像处理算法的性能误差及计算机计算误差等。
上述边缘提取和位置方向掩模的并行算法都很容易实现，各

窗口的匹配过程也是同时进行的，在并行处理硬件上，可实时地获
得式（７．１．２）中的观测量。为防止产生误匹配，窗口的选择和匹配
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应避免边缘点或角点密度较大的区域。如不能避免，可多选几个候
选匹配位置，然后在这些候选位置做更仔细的边缘匹配。

三、地图匹配［２］

如前所述，相关处理机的作用是将实时图和基准图进行匹配
比较，当实时图与基准图中尺寸相等的某一部分（以后称它为基准
子图）进行匹配时，通过相关计算，可以判决出实时图在基准图中
的位置（该位置也称为匹配点）。地图匹配过程一般的数学描述如
下［２３］：
首先在飞行器起飞之前，把预定飞行轨道下面事先侦察到的

二维平面地图图像进行网格化，即把它们分成Ｍ１×Ｍ２个像元，并
对每单元赋予一个表示一定灰度等级的值ｘｕｖ，如图７．１所示。这
里，０≤ｕ≤Ｍ１－１和０≤ｖ≤Ｍ２－１。从而构成一个用一定灰度
值表示的数字化阵列Ｘ，也即数字化地图，并作为地图匹配的基准
图。这个图的尺寸应选择得保证飞行器飞过该地区上空，且它的位
置中心选择在预定的导航点上，在寻的制导应用中，则选择在被攻
击的目标处。如前所述，为了进行地图的匹配比较，基准图应预先
储存在飞行器计算机的存储器中。然后，当飞行器飞到基准图上空
时，它的传感器就即时录取一幅实时图，并按同样大小的网格将之
分成Ｎ１×Ｎ２ 个方形单元，且对它的每一个单元赋予一定的灰度
值ｙｊｋ，此处，１≤ｊ≤Ｎ１和１≤ｋ≤Ｎ２，从而得到一个数字化的实
时图。它的尺寸大小是由匹配的性能指标确定的（这将在后面的讨
论中提到）。
通常，基准图和实时图的尺寸是一大一小的，换句话说，可能

有Ｍ１＞Ｎ１，Ｍ２＞Ｎ２或Ｎ１＞Ｍ１，Ｎ２＞Ｍ２两种情况。图７．１显
然属于前一种情况。现在，为了确定出实时图在基准图中的位置，
就必须使实时图与基准图中大小相等、与飞行方向相同的部分与
基准子图逐个进行比较，以找出与实时图匹配的那个子图。这可以
借助于各种相似度度量算法或其他的匹配算法实现。一旦找出以
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后，实时图左上角的第一个像元在基准坐标（ｕ，ｖ）（它的原点设在
基准图左上角的第一个像元处）中的位置（ｕ，ｖ），或者实时图
中心偏离基准图中心的偏移量（Ｋ，Ｌ）也就确定了。常称这样的位
置（ｕ，ｖ）为匹配位置，或者匹配点。由图７．２可以看出匹配位置
（ｕ，ｖ）和偏移量（Ｋ，Ｌ）有下列简单的代数关系，即

Ｋ ＝ｕ －（Ｍ１－Ｎ１）／２
和

Ｌ＝ｖ －（Ｍ２－Ｎ２）／２
式中，Ｍ１，Ｍ２ 和Ｎ１，Ｎ２ 为已知地图尺寸。

图７．１　 基准图与实时图

图７．２　 匹配位置与偏移量的关系
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由此可见，只要知道了匹配位置（ｕ，ｖ），就可以计算出图中
心之间的偏移量（Ｋ，Ｌ）。这个偏移量可以用来作为导航滤波器的
观测量或指导控制系统的校正信号。
由于飞行传感器在录取实时图像的过程中存在着测量误差、

几何失真、变换误差以及地图的制备误差，因此，在基准图中不可
能找到一个完全与实时图一样的子图。所以，两图之间的匹配比较
只能用相似度来度量。各种相似度度量算法均具有极小的性质。且
只有当两图匹配时，度量值才出现极小。在习惯上常常把相似度度
量算法亦叫做相关算法，但这里所说的“相关”不是严格的数学意
义上的相关，而只是一种习惯性的说法。在存在噪声和其他误差条
件下，可以在Ｇ次相关比较中用统计的方法来判决实时图和基准
子图是匹配还是不匹配的问题。
当两图的匹配比较是通过它们点 点之间的相关比较来完成

时，地图匹配问题可以理解为寻找两个点集（一个是实时图的，另
一个是基准图的）之间的最小平移问题。
估计匹配点和真正匹配点之间存在有一定的偏差，而且这种

偏差是随机的，称它为匹配误差。匹配误差的方差越小，则定位精
度就越高，反之则越低。这个方差可以用来描述匹配定位系统的定
位精度。影像地图匹配系统的相关性能的误差引述如下。

（１）几何失真。

１）同步（平移）误差；

２）旋转误差；

３）比例因子误差。
（２）图像灰度电平及其偏置量的变化。

１）由传感器引入的整个信号电平的均匀变化和增益的变化；

２）景物的反射率或辐射率的变化；

３）阴影和景物遮挡效应所引起的模糊都会导致实时图的灰
度等级不同于基准图的灰度等级；

４）基准图中实际景物的变化，如新建的人为目标、灾害等；
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５）基准图的制备误差。
（３）量化误差，有时叫编码误差。
（４）人工误差。

四、量测方程的建立［２］

一幅ＳＡＲ实时图像中各窗口进行匹配后得到的水平位置偏
差和方向偏差，采用极大似然估计融合为单一的偏差估计和对应
的估计误差方差阵［２４］，然后将它们从图像坐标系转换到导航坐标
系，可获得相应的量测方程如式（７．１．２）（假定导航坐标系为北西
天地理坐标系）所示，即

Ｚｋ ＝ ［ｕ　δφ　δλ］
Ｔ
ｋ ＋Ｖｋ

其中ｕ，δφ，δλ分别为方位角误差、纬度误差和经度误差；Ｖｋ 是量
测噪声，它包括数字地图的制作误差、ＳＡＲ实时图像误差、图像处
理算法的性能误差以及计算机计算误差等。
下面讨论ＳＡＲ图像的定位误差。在一个ＳＡＲ传感器中，检出

频移的能力等价于在方位上分辨物体的能力。下式为聚焦系统中
来自每个点的补偿后的多普勒频移，即

ｆｄ＝ （２ｖ／λ）ｃｏｓθｃｏｓ （７．１．３）
对于飞行器速度和方位等数据的不确定性，系统有两种敏感性：对
于ＳＡＲ处理误差的和对于投影误差的。图７．３表示了ＳＡＲ成像的
几何关系。

ＳＡＲ处理器本身的性能可以很完美，并给出完美的图像。但
由于在斜距和垂直于斜距的方向所产生的误差，导致了此图像的
不确定性并造成了图像的错误定位。由方程（７．１．３）可推导出垂
直于斜距方向的敏感性为Ｒｓｃｏｓδθ。方程（７．１．３）可重写为

ｃｏｓθ＝ｆｄλＲｓ／［２ｖ（Ｒ４ｓｈ２）１／２］ （７．１．４）
其中每个变量独立于其他变量，并有测量不确定性。假定波长是常
数并已知，对每个变量求偏导可以获得定位误差与斜距、多普勒频
率、速度、高度和方位误差的关系。可见，要提高导航精度还应当减
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小这些误差。

图７．３　ＳＡＲ成像的几何关系

θ— 相对航向；— 相对俯角；ｈ— 高度；Ｒｓ— 斜距；ｖ— 速度

７．２　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的滤波器

一、卡尔曼滤波器

在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，采用卡尔曼滤波器［２５］作为组

合滤波器，算法采用 ＵＤＵＴ 协方差分解滤波算法［２６］。这种方法避

免了矩阵求逆，可以防止由于数值计算而造成的滤波器非正定甚

至发散，并且计算和存储量都比常规滤波器小。另外，由于受计算

机速度、容量的限制，滤波器的规模受到严格限制，因此设计降阶

滤波器是非常重要的。

实际中，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统可以达到的更新率将依赖于

所给飞行轨迹中可辨识的地形特征的丰富性及机载硬件的处理能

力。更新率可能受到特定场景任务要求的限制。更新精度主要取决

于机载数字地图的分辨率和校正后的ＳＡＲ图像数据的位置精度。

要维持与一般地图分辨率可比的导航精度所需的更新间隔在几分
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钟数量级上。

二、Ｃａｒｌｓｏｎ联合滤波器

在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统中引入其他系统后，采用经典的集中式

处理的卡尔曼滤波技术会导致过大的计算量，而降阶的滤波器又

不总是可靠的，并且当传感器发生故障或输出精度下降时，通过现
有的故障检测与隔离（ＦＤＩ），对突变的硬故障容易发现，但对渐变

的软故障很容易漏检。同时，检出故障之后，只能采用重新初始化

的重构策略，在恢复到正常的精度之前，须要有一定的“调整时

间”，来重新初始化滤波器，保留好的传感器，积累新的信息。

在这种情况下，采用Ｃａｒｌｓｏｎ提出的并行、分散处理的联合滤
波算法［２７］。该法设计灵活，具有高水平的故障检测、隔离、重构能

力，且融合算法简单，非常适合应用于实时系统。该联合滤波器中，

用信息分享因子初始化各个子滤波器，各个子滤波器按卡尔曼形
式处理各自的测量信息，系统噪声方差按信息分享原理获得，主滤

波器合成各个子滤波器的结果，并利用信息矩阵分配各全局信息

（包括估计方差和系统噪声）给各个子滤波器。如果引入ＩＮＳ／ＳＡＲ
组合系统中的其他导航系统的精度远低于ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统的

导航精度，则在ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统正常工作时，对ＩＮＳ／ＳＡＲ子滤波
器可以不进行反馈，以提高整个系统的精度。

另外，系统中若使用了高度表，则将其数据作为一个导航传感

器的量测，送给各个子滤波器，这种方法优于传统的ＩＮＳ垂直通道

的常增益阻尼方法［２８］。

７．３　 误差校正与故障检测

误差校正有两种工作方式：输出校正（开环）和反馈校正（闭

环）。在输出校正的工作方式下，惯性导航系统在没有外部辅助信
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息的情况下计算出导航解，用组合滤波器估计出来的ＩＮＳ误差来

修正ＩＮＳ输出的导航参数，从而获得最优组合解。在这种方式下，
组合软件和ＩＮＳ处理软件之间仅要求一路数据接口，ＩＮＳ处理软
件向组合处理软件提供导航数据，组合处理软件收集组合滤波器
估计的ＩＮＳ误差，这样能使ＩＮＳ获得高水平的对外部其他导航传
感器的故障隔离能力。输出校正虽然实现简单，但没有改变ＩＮＳ的
误差特性，若长期使用，使得在组合滤波器中建模的线性化ＩＮＳ误
差方程大大偏离实际情况。这种非线性效应会降低系统的性能。因
此，在这种情况下，采用反馈校正方式是必要的。
反馈校正方式将组合滤波器估计出来的ＩＮＳ误差，反馈到

ＩＮＳ进行误差补偿，使ＩＮＳ的输出接近最优组合解。如果滤波器是
最优的，它的状态方程真实地反映了系统的变化规律，则输出校正
与反馈校正具有相同的精度。但状态方程一般都是经过线性化处
理后的近似模型，因此反馈校正更精确一些。在反馈校正的情况
下，ＩＮＳ处理软件和组合软件之间有两路数据接口，ＩＮＳ处理软件
不仅向组合处理软件提供导航数据，而且要接收组合滤波器估计
的ＩＮＳ误差，进行误差控制。这样便限制了ＩＮＳ误差的增长，使得

ＩＮＳ实际的误差动力学方程更好地与组合滤波器中建模的ＩＮＳ误
差动力学方程相匹配。
根据误差状态的性质，反馈校正分为３种：
（１）脉冲校正：对速度误差和位置误差等的校正。
（２）速率校正：对平台误差角的校正。
（３）补偿校正：对惯性仪表误差的校正。
这里采用的校正，不考虑惯性传感器的校正。实施最优重调校

正后，滤波器的状态方程中要加上控制量，每一步校正只使用位置
误差、速度误差、平台失准角误差的估计量形成控制量。对陀螺、加
速度计误差的估计量，只定期由ＩＭＵ接受，对陀螺、加速度计进行
标定、校正，这个周期可能远大于位置、速度、姿态的校正周期。飞
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行过程中，在ＩＮＳ没有充分对准之前，可使ＩＮＳ工作在重调校正

下。在ＩＮＳ充分对准后，可使ＩＮＳ转入输出校正的方式，必要时可

定期对ＩＮＳ进行重调校正。
当提供外部信息的设备或计算机软件出现故障时，校正是无

效甚至有害的，特别对于反馈校正，如果外部其他导航传感器发生
故障或性能下降，在系统执行有效的ＦＤＩ之前，ＩＮＳ就可能被污染

了。因此故障的检测和隔离非常重要，这还牵涉到容错技术。一旦
检测到故障，就必须对故障进行隔离，最后通过系统信息重构使整

体系统不致因故障而失效。这是一个动态系统的故障检测及隔离
问题。动态系统的故障具有普遍性、复杂性、随机性、相关性、破坏

性等特征，对其进行分析、检测和控制要用到近代科学的许多新理
论和技术，如信息论、方法论、离散数学、模糊数学、模糊识别等。早

在２０世纪７０年代初，人们就开始研究有关动态系统故障检测与
隔离问题。针对组合导航系统的特点，这里将采用一种χ

２— 检验
法来确定系统的有效性。该方法并不能确定造成故障的具体原因，
而仅仅是实时地确定一组量测值的有效性，因而它十分适用于系

统级的故障检测和隔离。对于导航传感器内部的故障，比如ＳＡＲ
的无主波、无回波以至于内部电路、元器件的故障，这里则不考虑。

７．４　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统对
捷联惯性元件的要求

　　 如前所述，在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统研究中，分析合成孔径

雷达的理论和技术时都假定雷达载机相对于要成像的地域作匀速

直线平移运动。实际上不可能完全做到这一点，雷达载机总要或多

或少地偏离这种理想状态，从而直接影响回波多普勒信号的相位
和幅值，使其压缩波形产生畸变，这将给合成孔径雷达的工作带来

不可忽视的影响，严重时甚至完全不能成像。因此运动补偿系统是
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必不可少的。文献［３１］中研究了在ＳＡＲ天线处安装一小型辅助捷

联惯性系统（Ｓ／ＤＩＮＳ），用它可获得较为理想的运动补偿效果。
然而，在这种组合导航系统中，确定ＳＡＲ对小型辅助捷联惯

性元件误差的要求是非常重要的。本节从辅助的Ｓ／ＤＩＮＳ的核心
元件 ——— 陀螺和加速度计 ——— 入手，研究ＳＡＲ对捷联惯性测量

元件误差的要求。

一、预备知识

设ＲＲ 为当地水平坐标系中雷达天线相位中心的瞬时位置向
量，ＲＳ为小型捷联惯性测量元件的瞬时位置向量，ｄ表示捷联惯性
测量元件和雷达天线相位中心间的相对位移向量，Ｔ表示从载体
坐标系到当地水平坐标系间的正交变换，它们之间有如下关系：

ＲＲ ＝ＲＳ＋Ｔｄ （７．４．１）

运动补偿相位误差是［３１］

珟Φ＝４πδ｛｜ＲＲ｜｝／λ＝ （４π／λ）δ｛（ＲＴＲＲＲ）１／２｝＝
（４π／λ）（１／２）（１／｜ＲＲ｜）δ｛ＲＴＲＲＲ｝ （７．４．２）

用ＩＲ表示单位距离向量（即ＩＲ＝ＲＲ／｜ＲＲ｜），δ｛ＲＴＲＲ｝表示括
号中元素ＲＴＲＲＲ 的改变量，ＩＴＲ 表示ＩＲ 的转置，λ是载波波长。则
式（７．４．２）可以简化为［３１］

珟Φ＝ （４π／λ）（ＩＴＲ珟ＲＳ＋ＩＴＲ珟Ｔｄ＋ＩＴＲＴ珘ｄ） （７．４．３）

式（７．４．３）右边括号中的３项分别表示：ＩＴＲ珟ＲＳ为ＳＡＲ系统工
作期间惯性测量元件的位置误差；ＩＴＲ珟Ｔｄ为瞬时姿态误差；ＩＴＲＴ珘ｄ 为
惯性测量元件和雷达之间的相对位移误差。
珦Ａ表示沿目标方向的加速度误差，该误差随时间积累，当该误
差积累的时间为ｔｃ／２（即合成孔径时间的一半）时，对式（７．４．３）
第一项的影响为

珟Φ＝ （４π／λ）（１／２）珦Ａ（ｔｃ／２）２ （７．４．４）
假设合成孔径雷达具有良好的相干性，则雷达基准参考信号
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的相位除按要求的相位变化外，没有随时间变化的相位误差，基准

参考信号相位与相干合成孔径区间中心的变化一致。由于相位误

差积累时间不得超过合成孔径时间的一半，因此，相位误差不能超

过信号波形的１／４周期，即

（４π／λ）（１／２）珦Ａ（ｔｃ／２）２ ＜π／２ （７．４．５）

在实际运算中，要求惯导平台初始倾斜的最大值不能超过

１／槡ｋ（珦Ａ／ｇ）（这里ｋ表示积累误差平方和的平方根，ｇ为重力加速
度），主ＩＮＳ用来对天线辅助的ＳＩＮＳ进行传递对准。

为了便于研究，对标定参数值作如下假设：

（１）合成孔径雷达具有良好的相干性，即雷达的发射信号、接

收信号、记录信号等与基准参考信号间，除按要求的相位变化外，

没有随时间变化的相位差。

（２）杆臂向量（指捷联惯性测量元件和雷达天线相位中心间

的相对位移向量）为２５ｃｍ。

（３）惯导平台初始倾斜的最大值不能超过１／槡ｋ（珦Ａ／ｇ）。
（４）惯性测量元件在其安装位置附近振动的频率为１Ｈｚ，相

对敏感轴产生均方根值约为０．０８ｒａｄ／ｓ的角速率，这相当于

０．００６（ｒａｄ／ｓ）２ 的角速度二次误差。

（５）雷达波长λ＝３ｃｍ，相干合成时间ｔｃ＝２ｓ。

（６）ＳＡＲ成像的最大时间ＴＭ ＝１００ｓ。

（７）ｋ＝１６，以保证单个元件误差不超过综合误差的１／槡ｋ（即
１／４）。

载体飞行过程中，如果主惯导平台的水平校正误差是θ，则水
平方向加速度的综合误差为θｇ［３１］，由式（７．４．５）计算，加速度综

合误差珦Ａ的最大允许值为
珦Ａ＝λ／ｔ２ｃ （７．４．６）

由于初始倾斜的影响仅是１／槡ｋ，这里ｋ指加速度计的综合误差及
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垂直偏差平方和的平方根。由前面关于标定参数值的假定知，初始

倾斜的最大允许值为

θ＝ （１／槡ｋ）（珦Ａ／ｇ）＝λ／（槡ｋｇｔ２ｃ） （７．４．７）

二、导航误差的修正和雷达信号相位的调整

为了使捷联惯性测量元件达到所要求的测量精度，必须建立

导航误差修正平均时间ＴＷ 的界限。由文献［３０］知

精确修正导航误差所需的时间 ＞ＴＷ ＞ 获取观测量的时间

（７．４．８）

式中，ＴＷ 的上限，即使导航误差得到精确修正所需的时间是舒拉

（Ｓｃｈｕｌｅｒ）周期的１／１０（约５００ｓ），式（７．４．８）右端，即获取观测量

的时间受信标等助航设备精度的影响，有如下关系，即

信标等助航设备的容许误差／（０．５ｇＴ２Ｗ）＜θ （７．４．９）

这里θ的意义同前。在导航误差修正时间内，要求陀螺漂移的影响
限制在不再使主惯导平台的倾斜度θ增大的范围内，因此陀螺的
漂移必须满足

ｎＷ ＜θ／ＴＷ （７．４．１０）

式中，ｎＷ 表示陀螺漂移的角速度。
当主惯导平台调平在θ以内，而小型辅助的捷联系统的计算

数学平台大于或小于θ时，导航误差修正的平均时间ＴＷ 可以减小

到不到１ｍｉｎ［３２］。由前述知ＴＭ ＝１００ｓ（ＴＷ ＜ＴＭ），这时如果陀螺

漂移角速度ｎＷ 满足

ｎＷ ＝θ／ＴＭ （７．４．１１）

不等式（７．４．１０）将容易被满足。由于单独陀螺漂移的影响仅是

１／槡ｋ，由式（７．５．７）知，单独陀螺漂移的最大允许值为

θ／（槡ｋＴＭ）＝λ／（ｋｇｔ２ｃＴＭ） （７．４．１２）

当载体作匀速直线平移运动时，陀螺关于水平轴的综合漂移包
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括［３３］：方位误差（ｒａｄ）乘以导航参考坐标系移动的角速率

ρ（ｒａｄ／ｓ）。由式（７．４．１２）知，方位误差的允许上限为

（１／ρ）θ／（槡ｋＴＭ）＝λ／（ｋｇｔ２ｃＴＭ） （７．４．１３）

三、ＳＡＲ对加速度计误差的要求

雷达信号相位的二次项和三次项分别由加速度计误差和陀螺

漂移引起的误差所产生，加速度计误差是二次相位误差的主要来
源，陀螺漂移是三次相位误差的主要来源。把前面关于标定参数值
的假设λ和ｔｃ之值（λ＝３ｃｍ，ｔｃ＝２ｓ）代入式（７．４．６），可以得到
水平方向加速度综合误差的允许值为

珦Ａ≈３÷４＝０．７５ｃｍ／ｓ２ ≈０．０００８ｇ （７．４．１４）
下面为引起加速度计综合误差的各种因素：
（１）零偏误差：由前面关于标定参数值假设（７）（即单个误差

不超过综合误差的１／４）和式（７．４．１４）知，允许的加速度计的零位
偏值为２×１０－４ｇ。

（２）标定系数：载体作匀速直线平移运动时，加速度计标定系
数误差不产生水平方向的加速度误差［２９］。

（３）输出轴ＯＡ的敏感度：系数Ｉ１表示角速度关于ＯＡ轴的敏
感度，由前面关于标定系数值假设中的（４），（７）和式（７．４．１４）知，

Ｉ１ 乘以０．００６（ｒａｄ／ｓ）２应不超过２×１０－４ｇ，因此Ｉ１的最大允许值
为０．０３３ｇ／（ｒａｄ／ｓ）２。

（４）加速度计输出延迟引起误差：在匀速直线的平移运动中，
加速度计输出延迟引起的误差对ＳＡＲ系统的工作不会造成太大
影响［２９］。

（５）残留的偏差：由于惯性测量元件的精度和分辨率的限制，
在数据输出过程中仍有一些残留的偏差存在，由式（７．４．１４）和对
零偏误差及输出轴敏感度的要求知，残留的偏差不能超过２×
１０－４ｇ。
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四、陀螺漂移

雷达信号相位的三次项由加速度误差的变化率所决定，设加
速度误差的变化率为珟Ｊ，则有下面关系式［２９］，即

珟Ｊ＝ｇｎｗ （７．４．１５）
这里ｎｗ 的意义同前，随着平台角度的变化，平台感受重力加

速度ｇ的分量。由式（７．４．４）及对其所作的讨论知，雷达相位误差
积累时间不能超过合成孔径时间的一半（即ｔｃ／２），当相位误差积
累时间为（１／３）×（ｔｃ／２）时，雷达信号相位改变的允许值为π／８，即
雷达信号相位改变的最大允许值为

（４π／λ）（１／６）ｇｎｗ（ｔｃ／２）３ ＜π／８ （７．４．１６）
下面为引起陀螺漂移综合误差的各种因素：

（１）零偏误差：在惯性导航系统中，通常容易实现的陀螺逐次
移动漂移为０．１°／ｈ，实际工作中通过给陀螺施加一定的控制力矩

可补偿这种漂移，一般陀螺逐次起动漂移可以是随机漂移的１０
倍，即１°／ｈ。

（２）标定系数：在水平直线的平移运动中，陀螺的标定系数误
差不会给系统工作带来太大的影响。

（３）输出轴ＯＡ 的敏感度：系数Ｉ２ 表示陀螺对角加速度关于

ＯＡ 轴的敏感性，由前面关于标定参数值的假设（４）知，Ｉ２ 乘以

０．００６（ｒａｄ／ｓ）２应不超过０．１°／ｈ（约０．５μｒａｄ／ｓ），因此Ｉ２的允许值
为０．００００８ｓ。

（４）陀 螺 输 出 延 迟 引 起 的 误 差： 由 前 面 的 讨 论 知，

０．００６（ｒａｄ／ｓ）２ 乘 以 陀 螺 输 出 延 迟 引 起 的 误 差 不 能 超 过

０．５μｒａｄ／ｓ，于是允许的陀螺输出延迟误差是０．０００８ｓ。

（５）残留偏差：由于陀螺精度和分辨率的限制，在数据输出过
程中，仍有一些残留偏差存在，残留偏差应不超过０．１°／ｈ。

总结以上讨论，可以得到捷联惯性元件误差系数表，如表７．１
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所示。
表７．１　 捷联惯性元件误差系数表

参 数 陀 螺 加速度计

零偏误差 １°／ｈ ２×１０－４ｇ

标定系数 不是关键 不是关键

输出轴ＯＡ 的敏感度 ０．００００８ｓ ０．３３ｇ／（ｒａｄ／ｓ）２

输出延迟误差 ０．００００８ｓ 不是关键

残留误差 ０．１°／ｈ ２×１０－４ｇ

五、系统仿真

设飞机作平直飞行，初始纬度为３４°，精度为１１０°，飞行时间为

２４００ｓ，航向正东，速度２５０ｍ／ｓ，高度为１５０００ｍ。加速度计零偏

为５×１０－４ｇ（１σ），陀螺漂移误差为０．１°／ｈ（１σ），初始速度误差为

１ｍ／ｓ（１σ），水 平 姿 态 误 差 角 为 ３６０″（１σ），航 向 误 差 角 为

１５００″（１σ），高度误差为３０ｍ（１σ），ＳＡＲ实时图像与数字地图比较
所得ＩＮＳ水平位置偏差的估计误差为５ｍ（１σ），方位角偏差的估
计误差为０．２°（１σ）。滤波器修正速率为６０ｓ。１２００ｓ到１５００ｓ之
间为飞机隐身阶段，图７．８中δＲｎ，δＲｗ 为水平位置误差，δｖｎ，δｖｗ
为水平速度误差，ｗ，ｎ，ｕ为三维姿态角误差，（１σ）表示均方根误
差曲线。

仿真结果中的导航信息误差曲线如图７．８所示，由于水平位

置的可观察性强，水平位置的精度很高。高程精度主要由高度表决

定，因姿态角ｕ 是直接的观测量，飞机不需要机动即可获得ＩＮＳ
空中对准，对准后每个滤波周期内误差上升趋势明显减弱。由于匹

配定位算法的高效性，初始捕获、对准过程很快，可见该系统的精

度高，导航性能好。
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图７．８　 导航信息误差曲线

（ａ）水平位置估计误差曲线；（ｂ）水平姿态角估计误差曲线；

（ｃ）水平速度估计误差曲线；（ｄ）方位角估计误差曲线
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７．５　 主ＩＮＳ和天线附加的ＩＭＵ
之间的传递对准 　

一、主ＩＮＳ和天线附加的ＩＭＵ之间的传递对准

在所有的运动补偿技术中，都需要感知载机运动状况的惯性
导航系统，提供运动补偿系统所需要的各种有关载机运动状况的
信号，ＳＡＲ处理器要用到运动补偿系统提供的信息。对于每个脉
冲，运动补偿系统确定出相位中心沿瞄准线和理想航迹的分量，

ＳＡＲ处理器用前者使回波在瞄准线方向相互一致，用后者保证回
波在理想航迹方向等间隔分布。所得的经过处理的ＳＡＲ信号，再由

ＳＡＲ处理器完成对信号相位的校正，用以不断修正瞄准线向量Ｕ。
设ｖＳ为当地水平坐标系中捷联惯导的速度，ｖＲ 为雷达的速

度，它们之间有如下关系：

ｖＲ ＝ｖＳ＋Ｔｗｄ （７．５．１）
其中，ｗ表示反对称角速率阵，Ｔ，ｄ的意义同前。对于每个脉冲周
期ｔ，由下面递推关系式，可以得到 Ｎ 时刻ｖＲ 沿目标方向的分
量［３５］

Ｓ（Ｎ）＝Ｓ（Ｎ－１）＋（ＵＴｖＳ）ｔ＋ＵＴ∫｛Ｔｗｄ｝ｄｔ （７．５．２）

由方向余弦阵的修正关系，式（７．５．２）可简化为

Ｓ（Ｎ）＝Ｓ（Ｎ－１）＋（ＵＴｖＳ）ｔ＋ＵＴＴｄ （７．５．３）
这里，距离门位置的改变由Ｓ（Ｎ）和沿目标方向的分辨率之比来
确定。天线信号相位的修正量为（４π／λ）Ｓ（Ｎ），λ为载波波长。随着
天线信号相位的调整，瞄准线向量Ｕ 得到修正。
由于ＳＡＲ系统不能预先知道导航信号测量与应用之间的时

间差，于是，对信号测量与应用之间的时间后滞应该作出瞬时判
断。由经过校正后的ＩＮＳ所获得的精确导航信息，用来对ＳＡＲ进
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行运动补偿。
雷达信号相位的精确修正，要求有严格的运动补偿子系统。雷

达信号性能的变化由安装在ＳＡＲ天线处的小型Ｓ／ＤＩＮＳ通过天线
进行监控。众所周知，捷联测量部件对载体方位变化有灵敏的反
应，容易给出载体在参考坐标系中的位置。主ＩＮＳ用来对附加的

Ｓ／ＤＩＮＳ进行传递对准。而且为了消除Ｓ／ＤＩＮＳ的积累误差，也需
要主ＩＮＳ对附加的ＳＩＮＳ进行定期修正。传递对准使主ＩＮＳ和天线
附加的（缓慢变化的）Ｓ／ＤＩＮＳ在参考坐标系中恢复一致。
传递对准公式的选择见文献［３７］，［３８］。传递对准应遵循以下

原则：
（１）由于相对漂移（指主ＩＮＳ和ＳＩＮＳ之间的漂移速率之差）

而产生捷联系统的对准误差时，主ＩＮＳ被认为是准确的。为了分析

ＳＡＲ的性能，须要知道主ＩＮＳ与Ｓ／ＤＩＮＳ之间因相对漂移而产生
的影响。因Ｓ／ＤＩＮＳ姿态变化，加速度计感受重力分量而产生总的
导航误差。

（２）当进行传递对准时，为了减小传递对准时间，可由与主

ＩＮＳ级联的助航设备直接进行捷联对准。然而，这要对减少对准时
间、对准精度及操作的复杂性进行综合考虑。

（３）捷联传递对准误差定义为：附加的捷联系统的计算数学
平台与主惯导平台之间的方位误差。这和通常两个参考坐标系“对
准”的定义一致，而和角度偏差有区别。例如安装误差、加速度计
的垂直偏差（不影响传递对准）及振动引起的主ＩＮＳ和附加的

Ｓ／ＤＩＮＳ间的相对位移等。
传递对准过程的原理如图７．９所示。

图７．９　 主ＩＮＳ／天线附加的Ｓ／ＤＩＮＳ的传递对准
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二、主ＩＮＳ和天线附加的ＩＭＵ之间传递对准的卡尔曼滤波器

　 数学模型［９］

１状态方程
卡尔曼滤波器所包含的状态变量有捷联惯性测量元件（Ｓ／Ｄ

ＩＭＵ）相对主ＩＮＳ的速度误差（δｖｓｎ，δｖｓｗ）、相对平台误差角（ｓｎ，

ｓｗ，ｓｕ）和Ｓ／Ｄ陀螺漂移误差（εｓｘ，εｓｙ，εｓｚ），总计为８个误差状态变
量，即

Ｘ２ ＝ ［δｖｓｎ　δｖｓｗ　ｓｎ　ｓｗ　ｓｕ　εｓｘ　εｓｙ　εｓｚ］Ｔ （７．５．４）
在模型设计中，采用相对Ｓ／Ｄ系统误差而不是绝对Ｓ／Ｄ系统

误差，主要是出自以下两点考虑：首先，从理论分析上看，对于两个
有相同误差动力学的系统信息构成的测量值，解只对两个系统的
相对误差有观测性；另外，从实用上看，对相对Ｓ／Ｄ误差进行建模
时，能够指望Ｓ／Ｄ仪表误差要比主ＩＮＳ仪表误差大得多。可以证
明，Ｘ１ 的估计实际上与Ｘ２ 的估计是解耦的，其含义是在卡尔曼滤
波器运算中，在这两组子矢量之间没有什么有意义的相关性。这种
特性在数学上等效于两个独立的卡尔曼滤波器，这是一种可靠的
鲁棒结构设计，在卡尔曼滤波器中轻微的低性能Ｓ／ＤＩＭＵ建模误
差不会通过其速度匹配测量值反馈给主ＩＮＳ系统，从而损害其系
统误差估计。应当提醒的是，必须加以控制的误差量是Ｓ／Ｄ平台
的绝对失准角，即在闭环误差控制中，Ｓ／ＤＩＭＵ应当用Ｘ１和Ｘ２中
有关量之和进行校正，它代表绝对误差的滤波器估计值。
本设计中游移方位惯导采用ｗ系中的惯导水平速度误差方

程
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δｖｓｎ＝－ｖｕＲδｖｓｎ＋ Ωｕ－ｖｗＲｔａｎ（ ）φδｖｓｗ－
ｆｕｓｗ＋ｆｗｓｕ＋ ｓｘｃｏｓα－ ｓｙｓｉｎα

δｖｓｗ ＝－ ２Ωｕ－ｖｗＲｔａｎ（ ）φδｖｓｎ－
１
Ｒ
（ｖｎｔａｎφ－ｖｕ）δｖｓｗ－

ｆｎｓｕ＋ｆｕｓｎ＋ ｓｘｃｏｓα＋ ｓｙｓｉｎ

烍

烌

烎α

（７．５．５）

式中，ｓｘ，ｓｙ 为沿游移方位坐标轴ｘ和ｙ的加速度计零位误差。
相对平台误差角方程为

ｓｎ＝－δｖｓｗＲ ＋（Ωｕ－ｖｗＲｔａｎφ
）ｓｗ－

ｖｎ
Ｒｓｕ＋εｓｘｃｏｓα－εｓｙｓｉｎα

ｓｗ ＝δｖｓｎＲ －（Ωｕ－ｖｗＲｔａｎφ
）ｓｎ＋

（Ωｎ－ｖｗＲ
）ｓｕ＋εｓｘｓｉｎα＋εｓｙｃｏｓα

ｓｕ＝－δｖｓｗＲｔａｎφ＋
ｖｎ
Ｒｓｎ－

（Ωｎ－ｖｗＲ
）ｓｗ＋εｓ

烍

烌

烎
ｚ

（７．５．６）

式中，εｓｘ，εｓｙ，εｓｚ 为沿游移方位坐标轴的陀螺漂移误差。
陀螺漂移误差模型与式（６．５．１１），（６．５，１２）类同。
由方程式（７．５．５），（７．５．６）和式（６．５．１１），（６．５．１２）得到卡

尔曼滤波器的状态方程

Ｘ２（ｔ）＝Ｆ２（ｔ）Ｘ２（ｔ）＋Ｇ２（ｔ）Ｗ２（ｔ） （７．５．７）

Ｆ２，Ｇ２ 和Ｗ２ 的表达式为

Ｆ２ ＝

（ＦＩＮＳ）５×５ ０２×３
（Ｃｇｂ）３×３

０３×３ （Ｆε）３×

熿

燀

燄

燅３

（７．５．８）
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Ｆε＝ｄｉａｇ［－βＳｂｘ　－βＳｂｙ　－βＳｂｚ］ （７．５．９）

Ｇ２ ＝

（Ｃｉｊ）２×２ ０ ０

０ Ｃｇｂ ０
０ ０

熿

燀

燄

燅Ｉ

（７．５．１０）

Ｗ２ ＝ ［ｗＳｘ　ｗＳｙ　ｗＳεｘ　ｗＳεｙ　ｗＳεｚ　ｗＳｂｘ　ｗＳｂｙ　ｗＳｂｚ］Ｔ

（７．５．１１）
式中，Ｗ２ 的元素为互不相关的零均值白噪声。

２量测方程
取主ＩＮＳ计算的速度与Ｓ／ＤＩＭＵ计算的速度之差作为滤波

器量测值。

Ｚ２Ｎ ＝δｖｓｎ＋η２Ｎ
Ｚ２Ｗ ＝δｖｓｗ－η２Ｗ

表示

Ｚ２ ＝ ［Ｚ２Ｎ　Ｚ２Ｗ］Ｔ

ｖ２ ＝ ［η２Ｎ　η２Ｗ］Ｔ

量测方程为

Ｚ２（ｔ）＝Ｈ２（ｔ）Ｘ２（ｔ）＋ｖ２（ｔ） （７．５．１２）
式中

Ｈ２ ＝
１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０［ ］０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ００

（７．５．１３）

３ＳＡＲＭＣＳ卡尔曼滤波器数学模型
综合方程式（６．５．１５），（６．５．３０），（７．５．７）和（７．５．１２）得到

ＳＡＲＭＣＳ卡尔曼滤波器数学模型，即

Ｘ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋Ｇ（ｔ）Ｗ（ｔ） （７．５．１４）

Ｚ（ｔ）＝Ｈ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋ｖ（ｔ） （７．５．１５）
式中

Ｘ＝ ［Ｘ１　Ｘ２］Ｔ （７．５．１６）

Ｆ＝
Ｆ１ ０
０ Ｆ［ ］

２

（７．５．１７）
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Ｇ＝
Ｇ１ ０
０ Ｇ［ ］

２

（７．５．１８）

Ｗ ＝ Ｗ１ Ｗ［ ］２ Ｔ （７．５．１９）

Ｚ＝ Ｚ１ Ｚ［ ］２ Ｔ （７．５．２０）

Ｈ＝
Ｈ１ ０
０ Ｈ［ ］

２

（７．５．２１）

ｖ＝ ｖ１ ｖ［ ］２ （７．５．２２）

ＳＡＲＭＣＳ采用适中精度的Ｓ／ＤＩＭＵ测量天线的运动。采用
的飞行试验数据是：卡尔曼滤波器估计的主ＩＮＳ平台倾斜角误差
（ＲＭＳ）约为０．１９′，水平速度误差（ＲＭＳ）约为０．０５ｍ／ｓ；卡尔曼
滤波器估计的Ｓ／Ｄ相对平台倾斜角误差（ＲＭＳ）约为０．４２′，Ｓ／Ｄ
相对速度误差（ＲＭＳ）约为０．１２ｍ／ｓ。滤波器的重要功能是控制和
校正Ｓ／Ｄ平台的失准角，并通过瞄准算法精确估算ＬＯＳ方向和

Ｒ（ｔ）。分析表明，平台失准角和ＬＯＳ误差是造成运动补偿误差的
主要误差源。

７．６　ＩＮＳ误差对ＳＡＲ图像质量参数的影响

在ＳＡＲ系统中，好的图像分辨率是由沿载机轨迹形成大的综
合孔径得到的。综合孔径是由沿航迹以等间隔发射和接收相干脉
冲形成的。为了取得聚焦的地面图像，ＳＡＲ系统需要来自惯性导
航系统的信号。在ＳＡＲ对地面成像期间，用ＩＮＳ的信号来补偿载
波值以内（Ｘ波段约３ｃｍ）天线相位中心的运动。然而，由于ＩＮＳ
提供的信号不精确，运动补偿以后，还会存在残留的相位误差。从
而使得ＳＡＲ图像质量受到影响。运动补偿以后的残留误差有两
项：由于补偿系统精度不够造成的误差和由于定点补偿方式［８］在
测绘带两边缘产生的误差。要保证ＩＮＳ对ＳＡＲ的补偿精度，要求
对影响ＳＡＲ图像质量的三个参数积分旁瓣比（ＩＳＬＲ）、峰值旁瓣
比（ＰＳＬＲ）和脉冲响应宽度比（ＩＲＷＲ）确定出相应合理的指标。
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一、ＳＡＲ图像质量参数的确定

通常，对ＳＡＲ图像质量的要求是，有较好的区分临近点目标
的能力。关于区分临近点目标的要求，可以用ＳＡＲ的脉冲响应各
特征参数来表达。如果脉冲响应为理想的δ函数，则雷达图像是地
域微波散射系数的正确复现，区分点目标的区分能力将达到理想
值。实际上，脉冲响应不可能是δ函数，这就使区分点目标的区分
能力减弱。在频域内点目标的脉冲响应由下式给出：

Ｓ（ω）＝∫
ｔｃ／２

－ｔｃ／２
Ａ（ｔ）ｅ－ｊωｔｅｅ（ｔ）ｄｔ （７．６．１）

这里，ｔｃ表示合成孔径时间，ｅ（ｔ）是相位误差。由文献［３９］知

ｅ（ｔ）＝ （４π／λ）ｒｅ（ｔ） （７．６．２）
其中，ｒｅ（ｔ）是到目标的距离误差，λ是载波波长。由于恒定或线性
变化的距离误差不引起ＳＡＲ图像质量下降［４１］，仅与残留的运动
补偿误差有关的二次或更高次变化的距离误差影响ＳＡＲ图像的
质量。依赖于频谱性质和合成孔径时间，运动补偿误差影响下列

ＳＡＲ的图像质量参数：二次相位误差（ＱＰＥ）；三次相位误差
（ＣＰＥ）；ＩＳＬＲ，ＰＳＬＲ和脉冲响应宽度比（ＩＲＷＲ）。惯性系统加速
度的常值误差通过ＳＡＲ相干合成区间时产生ＱＰＥ，平台的倾斜、
速度误差、加速度的偏值和标度因素误差则是ＱＰＥ的主要来源；
陀螺的漂移和加速度的变化是ＣＰＥ的主要来源；更高次运动补偿
误差影响到ＩＳＬＲ和ＰＳＬＲ。ＳＡＲ处理器通过自动聚焦可以除掉二
次和三次相位误差，几乎不影响雷达处理机的负载。然而，通过自
动聚焦后残留的更高次相位误差项，由于它们影响ＩＳＬＲ，ＰＳＬＲ
和ＩＲＷＲ，进而对ＳＡＲ的图像产生严重影响。这些更高次的运动
补偿误差包括：惯性传感器的量化噪音；惯性传感器电子和机械的
噪音；飞行器和天线结构振动引起的带频混乱；由于结构挠性引起
的ＩＮＳ和天线相位中心间的相对位移；通过运动补偿频带宽度的
非零相位的滞后或超前。下面给出确定ＳＡＲ运动补偿所需要的参
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数ＩＳＬＲ，ＰＳＬＲ和ＩＲＷＲ的定义，即

ＩＳＬＲ＝
∫

－２πｋｎｗ／ｔｃ

－∞
｜Ｓ（ω）｜２ｄω＋∫

∞

２πｋｎｗ／ｔｃ
｜Ｓ（ω）｜２ｄω

∫
２πｋｎｗ／ｔｃ

－２πｋｎｗ／ｔｃ
｜Ｓ（ω）｜２ｄω

（７．６．３）

这里ｋｎｗ 是脉冲响应展宽因子，常用的ＩＳＬＲ的允许值不超过

－２０ｄＢ。

ＰＳＬＲ定义为点目标脉冲响应旁瓣峰值与主瓣峰值之比，即

ＰＳＬＲ＝ 最大旁瓣峰值／主瓣峰值
对于高分辨率的ＳＡＲ图像，要求ＰＳＬＲ的值不超过－２５ｄＢ。

ＩＰＲＷＲ定义为峰值以下脉冲响应主瓣宽度１５ｄＢ与峰值以
下脉冲响应主瓣宽度３ｄＢ之比，即

ＩＰＲＷＲ＝ 脉冲响应宽度（－１５ｄＢ）／脉冲响应宽度（－３ｄＢ）
比值不超过２．４的ＩＰＲＷＲ值为高分辨率的ＳＡＲ图像提供了一个
可接受的脉冲响应。
下面讨论ＩＳＬＲ，ＰＳＬＲ和ＩＲＷＲ这３个ＳＡＲ图像质量参数的

确定。
用Ｔｍ 表示运动补偿信号的更新率，由于ＩＮＳ信号不精确，从

而形成位置误差向量，即
珟Ｐ（ｎ）＝Ｐ（ｎ）＋ｖ（ｎ）Ｔｍ＋０．５Δ（ｎ）Ｔ２ｍ
Ｐ（０）＝０，　ｎ＝１，２，…，Ｎ－１ （７．６．４）

珓ｖ（ｎ）＝ｖ（ｎ）＋ＴＬＩｄ （７．６．５）

这里ＴＬＩ 表示经滤波的从惯性坐标系到当地水平坐标系的方向余
弦阵，Ｎ 是信号总数，Ｐ（ｎ）是在时刻ｎ时当地水平坐标系中的位
置向量，ｖ（ｎ）是在时刻ｎ时当地水平坐标系中的速度向量，Δ（ｎ）
是在时刻ｎ时当地水平坐标系中的加速度向量，ｄ的意义同前。当
运动补偿信号的更新率为Ｔｍ 时，利用当地水平坐标系到惯性坐
标系的方向余弦阵，位置误差向量在由当地水平坐标系变换到惯
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性坐标系时为

Ｐ（ｎ）＝ＴＬＩＰ（ｎ） （７．６．６）
这里ＴＩＬ 是未经滤波的从当地水平坐标系到惯性坐标系坐标变换
的方向余弦阵。在ＳＡＲ工作过程中，依赖于自动聚焦的阶数，位置
误差信号可以生成一个多项式，而且通过自动聚焦，位置误差信号
序列中的低次项可以被除去。例如利用三次自动聚焦，一次项、二
次项和三次项可以从变换后的位置误差向量Ｐ（ｎ）中除去，其结
果是位置误差向量转换成三个标量相位误差函数［４０］，即

θｉ（ｎ）＝ （４π／λ）Ｐｉ（ｎ），　ｉ＝１，２，３ （７．６．７）
这里，Ｐｉ（ｎ）（ｉ＝１，２，３）是合成位置误差向量的元素，这三个标
量相位误差函数中的每一个都形成与下列三个复合函数相对应的

函数：

ｆｉ（ｎ）＝ｗ（ｎ）ｅｘｐ［ｊθｉ（ｎ）］，　ｉ＝１，２，３ （７．６．８）
这里，ｗ（ｎ）是用在ＳＡＲ系统中的快速傅里叶变换中的加权因子，
对Ｋａｉｓｅｒ窗ｗ（ｎ）可表示为

ｗ（ｎ）＝Ｉ０（β １－（１－２ｎ／（Ｎ－１））槡 ２／Ｉ０（β）

ｎ＝０，１，２，…，Ｎ－１
这里，Ｉ０（ｘ）表示修正后的零阶Ｂｅｓｓｅｌ函数，β＝４．３０５，ｗ（ｎ）是

－３２ｄＢ的Ｋａｉｓｅｒ窗。
函数ｆｉ（ｎ）由Ｍ 个点复合的离散傅里叶变换为

Ｆｉ（ｋ）＝∑
Ｍ－１

ｎ＝０
ｆｉ（ｎ）ｅ－ｊ

２π
Ｍｎｋ，　ｋ＝０，１，２，…，Ｍ－１

（７．６．９）
这里，Ｍ ＝Ｑ＋Ｎ，Ｑ是函数ｆｉ（ｎ）零点的总数，Ｎ的意义同前。记

Ｓｉ（ｋ）＝｜Ｆｉ（ｋ）｜，ｋ＝０，１，２，…，Ｍ－１，有

Ｓ（ｋ）＝∑
３

ｉ＝１
Ｓｉ（ｋ） （７．６．１０）

由上面的叙述及公式的推导过程可知，式（７．７．１０）给出了一个不
理想的结果。研究的目的是要减小导航误差对ＳＡＲ图像质量的影
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响。于是，对复合函数Ｓ（ｋ）进行规范化得

Ｐ（ｋ）＝ｓ（ｋ）／ｓ（０），　ｋ＝０，１，２，…，Ｍ－１ （７．６．１１）

二、ＩＮＳ误差对ＳＡＲ图像质量参数的影响

下面定义ＩＮＳ误差对ＩＳＬＲ，ＰＳＬＲ和ＩＲＷＲ的影响［７］。
积分旁瓣比（ＩＳＬＲ）：对于一个ｔ秒的时间间隔，Ｒ为双测谱密

度函数 Ｐ（ｋ）从 （ｋｎｗ／ｔ）到 （１／２）Ｔｍ 的滤波值加上 Ｐ（ｋ）从
（－ｋｎｗ／ｔ）到（－１／２）Ｔｍ 的滤波值之和，除以Ｐ（ｋ）从（－ｋｎｗ／ｔ）到
（ｋｎｗ／ｔ）的滤波值，用Ｒ来表示积分旁瓣比，即

ＩＳＬＲ＝１０ｌｇＲ
峰值旁瓣比（ＰＳＬＲ）：对于一个ｔ秒的时间间隔，Ｚ为双测谱密

度函数Ｐ（ｋ）在（ｋｎｗ／ｔ）到（１／２）Ｔｍ 之间及Ｐ（ｋ）在（－ｋｎｗ／ｔ）和
（－１／２）Ｔｍ 之间的峰值，Ｚ用来计算峰值旁瓣比，即

ＰＳＬＲ＝１０ｌｇＺ
脉冲响应宽度比为

ＩＲＷＲ＝ＩＰＲ（－１５ｄＢ）／ＩＰＲ（－３ｄＢ）
其中ＩＰＲ是脉冲响应比。
根据惯性系统输出的信号，由上面的方程可以计算出ＩＳＬＲ，

ＰＳＬＲ和ＩＲＷＲ的值。在动态环境下，当ＳＡＲ相干合成孔径时间为

ｔｃ时，ＩＮＳ输出的加速度、速度和姿态信息的误差，在当地水平坐
标系中，对ＩＳＬＲ，ＰＳＬＲ和ＩＲＷＲ产生的影响其允许值为［５０］：

ＩＳＬＲ＝－２０ｄＢ，ＰＳＬＲ＝－２８ｄＢ，ＩＲＷＲ＝２．４。转换成对捷联惯
性元件误差系数的要求如表７．１所示。

７．７　 小 　 结

本章针对ＩＮＳ误差修正的各个环节，首先论述了ＩＮＳ／ＳＡＲ组
合导航系统中获得观测量的方法，以及如何进行地图匹配和如何
建立量测方程，介绍了本书所采用的卡尔曼组合滤波器与Ｃａｒｌｓｏｎ
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联合滤波器的特点和构造，讨论了组合系统中用到的两种误差校
正方法 ——— 输出校正与反馈矫正，以及故障检测和隔离的方法；
其次，研究了ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统对捷联惯性元件的要求，包括导
航误差的修正和雷达信号相位的调整、ＳＡＲ对加速度计误差的要
求和陀螺漂移；最后，研究了主ＩＮＳ和天线附加的ＩＭＵ之间的传
递对准以及ＩＮＳ误差对ＳＡＲ图像质量参数的影响。
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第八章 　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统
　 中的图像匹配技术

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统主要利用了ＳＡＲ的图像辅助作用进
行导航和目标检测，图像匹配技术在其中起着关键作用。因此，研
究ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的图像匹配技术无疑具有十分重要的
意义。
在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，由于不同的传感器、不同的分

辨率、不同的观察角度以及不同的天气条件等诸多因素，用来匹配
的图像灰度特征可能差别很大，用灰度直接进行匹配会造成较大
误差。此外，在导航的搜索模式和目标检测中，要匹配的图像也可
能在任意方向和位置上出现。同时，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的
图像匹配方法应该精度高、速度快，以满足远距离、高精度的导航
及快速捕获目标、精确瞄准目标等要求。因此，图像匹配方法的选
取至关重要。
图像匹配通常基于显著的图像特征，诸如边缘像素、角点及直

线或曲线段。使用这些特征有减少图像匹配处理器数据量的益处。
在大多数情况下，应选取具有代表区域边缘的轮廓，而且ＳＡＲ图
像的一个显著特点就是图像地物轮廓清晰。另外，在边缘基础上提
取特征点，使用封闭边缘的质心和角点等进行匹配，在一定程度上
补偿了由被污染边缘位置所导致的定位误差。因为匹配时，沿边缘
离开真实边缘位置的小偏差可以互相抵消［２］。用特征点（如角点、
节点等）进行匹配，还可进一步加快匹配过程，因为它是图像的非
常简洁的替代（尽管不完全）。特征点提取见文献［４２］，它是以高
质量的边缘图像为基础的。因此，本章重点介绍特征提取中的边缘
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提取方法。

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统中的图像匹配技术主要解决以下两个难
题：① 从一幅被噪声污染的ＳＡＲ图像中提取清晰的不间断的边
缘；② 确定不同传感器在不同时间、条件下获得的图像之间的位
置、方向等差别。本章首先概括介绍图像匹配方法，然后在此基础
上介绍模拟退火边缘提取算法和位置 方向掩模的快速模板匹配

方法。

８．１　 图像匹配方法研究

一、图像匹配算法概述［２］

图像匹配与图像定位、图像相关、图像比较有着密切关系，其
目的是建立两幅图像之间的对应关系，有时要确定出它们之间的
几何变换。随着科学技术的发展，图像匹配技术已成为近代信息处
理领域中一项极为基本和重要的技术。它的应用范围是相当广泛
的，其中包括导弹的地形及地图匹配制导、飞机导航、武器投射系
统的制导和寻的、光学和雷达的图像目标跟踪、资源分析、气象预
报、医疗诊断、文字读取以及景物分析中的变化检测等［４３～４７］。
在实际应用中，通常要比较不同图像传感器所获得的同一场

景的多幅图像。通过多传感器数据定位，可以比较和融合来自不同
传感器模态的信息。对于被研究的区域，不同传感器模态常提供互
补的信息，这样可用多个传感器收集来自同一景物不同类型的信
息。比如，来自Ｌａｎｄｓａｔ的光学图像提供的地表化学成分、植被和
生态特征的信息，以及来自Ｓｅａｓｅｔ的雷达图像提供地表粗糙度和
电特征（如介电常数）等信息。另外，在地图匹配的导航或制导系
统中，录取实时图像的传感器通常也不同，须要匹配的图像可能具
有不同的特征。比如，来自被动传感器ＬａｎｄｓａｔＴＭ图像有云雾现
象，而主动传感器ＳＡＲ图像有相干闪烁、斑点噪声及顶底倒置
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现象。
由于来自不同类型图像传感器的信息有本质的不同，于是定

位问题不可避免地比相同传感器的图像定位要复杂，所以，多光
谱、多传感器图像定位是图像匹配领域的一个挑战性问题。这些图
像之间除了可能相对的平移、旋转、尺度变换及其他几何变换外，
通常还有不同的灰度特征。因此，不能直接用基于区域的简单
方法。
现有的图像匹配技术大致分为两类：基于区域的方法和基于

特征的方法。在基于区域的方法中，匹配的量测通常是正规化的互
相关，各匹配窗口的中心作为控制点，用来求解两幅图像之间的变
换参数。在最近的研究文献中，最新的一个方法是文献［４８］中提
出的计算上的视觉方法。在这个方法中，图像旋转是通过抽取被估
计光流方向之间的不同获得的，或假定一个静止的光流源。图像的
特征点通过使用一种基于Ｇａｂｏｒ小波分解［４９］的生物机动的模型，
围绕特征点的窗口使用一种基于区域的相关，以分层的方式进行
相互匹配。
但是，像这样基于区域的方法对于多传感器图像定位问题不

大适用，因为用来匹配的图像灰度特征差别很大，而基于特征的方
法更为有效。一种技术［５０］是使用辅助数据，比如被定位区域的高
分辨率数字高度地图（ＤＥＭ）。带有阴影效应的多传感器仿真图像
是通过显示由传感器成像的几何条件所决定的ＤＥＭ 产生的。实
际图像通过与仿真数据相关在ＤＥＭ上定位。因此，多传感器图像
在ＤＥＭ提供的公共网格上相互定位。文献［５０］的作者提出了一
种用于多传感器区域边缘提取的分割方法和边缘检测的边缘算

子，对来自Ｌａｎｄｓａｔ，Ｓｐｏｔ和Ｓｅａｓｅｔ的边缘图像通过二元互相关技
术进行匹配［２］。这种方法假定：要定位的图像基于先验信息是粗略
对准的，并且残留的旋转误差小。文献［５１］中提出的计划以不同
的尺度从Ｌａｎｄｓａｔ和Ｓｐｏｔ图像中提取特征，并用它们的结构特征
对它们进行匹配，如椭圆度、粗细度、倾斜度等。文献［５２］中用分
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割技术提取封闭边缘作为匹配要素，但忽略了非封闭区域上好的
控制点。文献［５３］中提出了一个为Ｓｐｏｔ和Ｓｅａｓｅｔ定义的基于边缘
的方法，一条长海岸线作为地标，使用一个尺寸空间模型，以由粗
到精的方式进行匹配。文献［５４］中在二值图像（“提取的特征”）区
域使用最小二乘轮廓匹配法进行特征位置偏差的估计。基于边缘
和轮廓的技术也常用于获得体视对应，但通常它们假定小位移以
限制搜索空间。文献［５５］、［５６］中提出结构上的体视匹配技术，能
匹配具有大旋转和位移的图像，但这种方法更适用于工业图像的
定位，而不是自然遥感的图像，因为其中不容易建立符号表示的结
构上的景物描述。
文献［５７］中提出了两种基于图像定位的算法：一种基本的边

缘匹配算法和一种光学对ＳＡＲ图像定位的灵活的边缘匹配算法。
所提出的算法是自动的，并且计算效率高。基本的边缘匹配方法使
用双域值方法提取清晰的边缘，并且把它们分成两组：开边缘和封
闭边缘。用链码相关和其他形状类似准则（如不变矩）匹配封闭的
边缘。对于开边缘，明显的分割处如拐角点，首先被检测出来，并用
于匹配过程，然后在变换参数空间里进行一致性检查。第一种方法
对于具有好的边缘信息的图像很适用，比如来自Ｌａｎｄｓａｔ和Ｓｐｏｔ
卫星的光学图像。由于辐照的固有特征，雷达图像常带有斑点，通
常的边缘检测算子用于雷达图像（如ＳＡＲ图像时），会产生劣质的
结果。因此，该文中发展了另一种光学对ＳＡＲ图像定位的方法，它
不是从光学和ＳＡＲ图像分别提取边缘进行匹配。这里提出了一种
更好的策略，使用光学边缘作为ＳＡＲ图像边缘提取的初始向导。
假定光学和ＳＡＲ图像能粗配准，主动仿形模型为这一任务提供了
理想的工具。该法是一种灵活的基于主动仿形模型的边缘匹配算
法，它把光学图像的边缘作为初始条件，通过使用主动仿形模型获
得ＳＡＲ图像中的精确边缘位置。提出的灵活匹配技术的另一好处
是，它能处理要匹配的图像之间的畸变。如果通过不同的传感器模
态，边缘信息被保留下来，并且能成功地提取这些信息，则提出的
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边缘匹配算法是鲁棒和精确的。计算机仿真［２］表明，提出的方法
比在控制点处根据均方根误差的手工定位法性能要好。但是主动
仿形模型也趋向于平滑尖锐拐角，这种算法的局限性还在于需要
从光学图像中提取清晰明显的边缘作为初始边缘。
对应控制点的匹配方法在图像畸变时可能不鲁棒，因为几何

变换方程不确定。当两幅图像不只是发生了平移和旋转变化时，利
用平移旋转不变尺度的匹配方法可能不适用。对于特殊的地面图
像，控制点可能不足或该法不能自动完成。研究者们已经注意到自
动的多传感器图像定位的任务很复杂，觉得有必要在人工智能的
框架下结合使用多种技术。另一方面，模板匹配算法因其直观、简
便、全面，在地图匹配中的地位一直未被忽略。本章就使用了一种
快速的模板匹配方法 ——— 位置 方向掩模法。这里的掩模是“屏
蔽”的意思，就是在匹配过程中排除或屏蔽掉无须测试的位置和
方向。

二、边缘提取算法简介

当观察物体时，首先看到最清楚的部分就是边缘。边缘是图像
最基本的特征，可以被定义为局部区域图像特性的差异，它表现为
图像上的不连续性，如灰度的不连续性、颜色的不连续性、纹理的
不连续性等。边缘具有能勾画出区域的形状、能被局部定义、能经
过编码传递大部分图像信息以及容易综合成大量各种各样的物体

识别算法等许多优点。因而它在模式识别、图像分析、动态景物分
析、计算机视觉、图像编码信息和传输等研究中作为重要特征而得
到广泛应用。
边缘提取是图像分割和特征抽取的一个基本内容，是数字图

像处理的主要基础之一。随着计算机使用和空间技术的发展，其理
论和方法得到了迅速发展，现已成功地应用在许多领域。比如，航
空航天中遥感图片的分析，生物医学领域中的显微图像、Ｘ光片的
自动分析，工业中的无损探伤、零件检测，邮政通信中的信函分拣、

１０２



条形码识别，军事、政法中的侦察敌情、分析指纹等，都离不开边缘
提取技术。
对于单色图像，通常认为边缘是灰度陡然变化的部分，

Ｈｅｒｓｋｏｖｉｔｓ（见文献［２］）提出了边缘的几种典型情况，如阶跃型、
屋顶型、边缘 效应型、斜坡 阶跃型等，如图８．１所示。

图８．１　 边缘类型
（ａ）阶跃型（灰级突变）；（ｂ）屋顶型（灰级变化率突变）；（ｃ）峰值脉冲；

（ｄ）实际边缘（噪声干扰）；（ｅ）斜坡 阶跃脉冲；（ｆ）屋顶脉冲

各种边缘提取方法通常围绕以下３个环节：
（１）图像预处理。如图像增强（包括对比度增强、图像滤波、平

滑、边缘锐化等）和构造变分辨率的图像锥体数据结构。
（２）边缘要素检出。即求出构成边缘的点（称之为要素），其方

法有门限检测、评价函数极化值等。
（３）后处理整形。即在要素检出的基础上进行要素增强、要素

结合，从而提高边缘的质量。
在许多方法中，这３个环节已互相渗透、互相结合，甚至融合

为一了。
边缘检测的研究起源于２０世纪５０年代末，经过几十年的发
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展已提出了许多种基于不同图像模型、不同原理的边缘检测方法。
目前对边缘提取方法的分类有多种方式，主要是因为各类方法之
间的互相渗透、互相结合以及新型方法的不断涌现。
首先出现的是利用方向导数算子的线性边缘增强方法。最简

单的导数算子是一阶偏导数，Ｐｒａｔｔ定义了４个方向偏导数算
子［２］，对角方向的边缘锐化可以由对角像素灰度相减得到。边缘图
像可以用门限法获得。Ｐｒｅｗｉｔｔ提出了８个３×３模板［２］，即罗盘梯
度（ＣｏｍｐａｓｓＧｒａｄｉｅｎｔ），通过对原图像的每一个像素进行匹配卷
积，取输出值最大的那个模板作为此边缘像素的取向。其后，

Ａｒｇｇｌｅ及 Ｍｃｌｅａｄ等人又提出用高斯型加权函数作为边缘增强的
梯度算法。
这些线性边缘锐化方法将引起高空间频率噪声增强。非线性

边缘检测就是将去噪声平滑方法引入线性边缘检测方法，利用像
素的非线性组合来解决以上问题。这方面有许多有名的算子，如

Ｒｏｂｅｒｔ，Ｋｉｒｓｃｈ，Ｓｏｂｅｌ，Ｈａｌｅ，ＦｒｅａｎｄＣｈｅｎ等边缘检测算子，它们
在提取边缘的同时又抑制了图像中的噪声。
由于微分算子在实际使用时，对噪声非常敏感，为克服这种不

足，人们开始采用最佳拟合的边缘检测算法。此时，可设定一个特
定函数如平面函数、曲面函数等，用此函数去和图像上一个像素点
的领域内的灰度级进行拟合，再使用此函数的梯度作为该像素点
的数字梯度的一个估值，如Ｈｕｅｃｋｅｌ的边缘拟合算法。由于选择了
较大的窗口，利用正交函数构成拟合函数，且拟合函数对应的是图
像的低频分量，所以这种方法有较好的抗噪能力。
边缘检测算法中较小的窗口模板，也即小尺寸窗口滤波器，如

Ｒｏｂｅｒｔ，其分辨率性能较好，定位精度也较好。在小噪声条件下，其
边缘检测性能最佳，但对噪声敏感；较大窗口尺寸的模板（如

Ｒｏｓｅｎｆｉｅｌｄ算子）则对噪声有较好的抑制作用，但在边界区域产生
较宽响应，影响定位精度。另外，这些算子对曲线边缘的检测都有
不同程度的断裂现象。由此可以看出：如何解决“定位精度和抑制
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噪声”之间的矛盾是当前边缘检测的核心。
在实际图像处理中，边缘精确检测技术具有相当难度。对自然

图像，检测的主要困难在于，这些变化发生在一个很宽的尺度范围

内。如果分别地看每个图像的像素，就会发现像素与像素之间的灰
度级在变化。通常，在一定范围内存在着一致的变化。实际图像中
的大多数边是锐边，其灰度变化是由少量像素上的陡变组成。还有
一些边是被模糊了的，其对应的灰度变化是在大量的像素上缓慢

增加，这些不同类型的灰度变化在图像中是不可分的。因此仅用一
个算子不可能对检测不同程度的灰度变化都是最佳合适的。正是
这个问题促使人们开始研究使用不同尺寸的算子。小尺寸的算子

用于检测窄的边缘宽度，而大尺寸的算子则用于检测宽的边缘
宽度。
边缘检测问题在频率中也就是图像滤波问题。图像滤波的目

的是去掉不需要的频率成份，降低强度变化，表现为要求滤波器必
须要有小的带宽Δω；同时为了准确地定位边缘，附近领域的影响
也必须限定在小的区域Δｘ内。但是空域和频域的这两个要求是
彼此冲突的。Ｍａｒｒ和 Ｈｉｌｄｒｅｔｈ等人依据不定性原理

ΔωΔｘ≥１／２ （８．１．１）
得出结论：使空域不确定性极小化（即ΔωΔｘ＝１／２）的是高斯分
布函数

Ｇ（ｘ）＝１／［（２π）１／２σ］ｅｘｐ［－ｘ２／（２σ２）］ （８．１．２）
并对图像滤波的高斯分布函数的方差σ确定了滤波比例关系。由
此，Ｍａｒｒ和Ｈｉｌｄｒｅｔｈ提出了高斯 拉普拉斯算子，这是一个无方向
算子，具有线性特性和比例特性，是将高斯滤波和拉普拉斯运算两

步合成一步来完成的。它第一次利用了“零交叉点”的概念，增加
了边缘的定位型。高斯 拉普拉斯边缘检测器在假定沿边界区域方
向图像的灰度变化是线性的条件下，其定位是准确的，且和沿梯度

方向变化的二阶导数算子的定位是一致的。一般都假定边界模型
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满足这一条件或认为边界可分段线性逼近。但对实际图像，将边界

假定为直线所得的定位结果会产生不可忽视的误差，特别是检测
小物体和明暗对比度较低时误差更大。
另一方面，Ｊ．Ｃａｎｎｙ［５８］又从另一个角度研究了被噪声污染了

的阶跃边缘检测问题，他认为检测器应满足约束条件：① 错误率
低；② 边缘点位置精确；③ 对边缘的响应单一。Ｃａｎｎｙ利用数学中
的约束优化推论，在一维情况下，高斯函数的一阶导数是阶跃边缘
检测器的近似最佳冲击响应，其思想和 Ｍａｒｒ推出的算子相吻合。

Ｃａｎｎｙ算子也可以用小波变换的理论来解释，它实际上就是一种

基于小波变换的图像边缘检测方法。近年来，小波变换的数学理论
和方法引起了科学界的广泛重视。传统的时域方法完全在时域中
研究信号，在频域中没有分辨率；傅里叶变换将信号变换到频域中
进行研究，在时域中没有任何分辨率。在信号分析中面临着时域和
频域局部化的矛盾。窗口傅里叶变换在一定程度上解决了时域局
部化的矛盾。窗口傅里叶变换的窗函数选定后，窗口大小和形状也

就选定了，即加窗傅里叶变换函数所确定的窗口有相同的时宽和
频宽，因此不能敏感地反应信号的突变。在实际信号分析中，很难
同时兼顾高频和低频要求。在检测高频时，采用窄的时间窗，宽的
频率窗；在检测低频时，则采用宽的时间窗，窄的频率窗。小波分析
正是基于上述思想产生的。小波变换的方法发展了加窗傅里叶的
局部化的思想，成为一个新的数学分支。小波分析的方法被认为是

近年来在工具和方法上的重大突破。它是处理突变信号或处理孤
立奇异函数的有力工具。这里采用的小波函数和前面所述的高斯
函数都是在（－∞，＋∞）上定义的，但在实现此滤波器时是采取
在有限区间的截断，而这种截断将影响边缘定位精度。
另外，还有一些其他的边缘算子和检测方法，如沈俊（１９８６

年）提出用双边指数滤波器处理［２］，李玉山（１９８８年）提出修正的
递归指数滤波器方案［２］，其效果已达到最佳状态。文献［５９］中也
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提出了一种更好的ＥＸＭ（ＥｘｐａｎｓｉｏｎＭａｔｃｈｉｎｇ）边缘提取算子，它

属于使具有分辨率的信噪比（ＤＳＮＲ）最优的边缘检测算子。ＥＸＭ
算子对阶跃边缘的响应更加尖锐，对于非常高的噪声水平，尖峰定
位也很精确，而且与Ｃａｎｎｙ算子相比，偏离中心的响应很小。
以上高斯 拉普拉斯算子、Ｃａｎｎｙ算子和ＥＸＭ 算子等边缘提

取方法都牵涉到比例尺（ｓｃａｌｅ）σ的特性和选择。一般来说，在图像
中大范围灰度变化的频谱集中在低频，用高值σ检测，其低通效果
好且抗噪性能强，但边缘定位精度下降，有时一些边缘检测不到；
小范围灰度变化的频谱集中在较高频区域，用低值σ检测，其定位
性能较好，但对噪声很敏感，有时检测结果出现虚假边缘，因而在
实际中可能需要经过多次实验调出最佳参数σ，以便用σ实现对图
像中灰度变化范围的选择，同时对抗噪性能和边缘定位的精确性
这对矛盾进行最佳折衷。当采用合适的算子与图像卷积之后，由过
零点和过零点的斜率大小就可确定边缘点。进行边缘检测和滤波
时，应设法使作为边界预处理的平滑滤波器曲线中心部分足够尖
锐，来提高定位精度，同时应采用无限大窗口，避免截断效应，以便
有效地抑制噪声。这种方法要调整参数、尺度、窗口大小，因此也不
是一件容易的事情。

Ｆ．Ｂｅｒｇｈｏｌｍ（１９８７年）提出用边缘聚焦（ＥｄｇｅＦｏｃｕｓｉｎｇ）算法
来妥善解决抑制噪声与保持有用边界定位精度的矛盾，边缘聚焦
算法首先采用强匀滑图像以清除噪声，然后再采用类似自动图像
处理方法，逐步聚焦来达到准确定位。
松弛法也是一种较有影响的方法，这是一种用兼容性参与决

策，在每次迭代中调整标号的动态调优的标号方法。另外，还有许
多建立在其他理论基础上的新方法，如利用统计理论作检测的方
法，利用启发式原理的方法，利用随机场理论的方法，利用模糊理
论的方法，利用小波变换理论的方法，利用神经网络和人工智能的
方法，等等。对一些图像如遥感图像、体视（Ｓｔｅｒｏ）图像等要求边界
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定位精度具有１／ｎ像素大小，即亚像素精度（ＳｕｂｐｉｘｅｌＰｒｅｃｉｓｉｏｎ）。
这样，上述这些常用的边缘检测算子均不适用，可采用 Ｈｕｅｃｋｅｌ算
子和 Ｔａｂａｔａｂａｉ算子等。此外，还有许多专门针对彩色图像、三维
图像和运动图像进行边缘检测的方法，因篇幅有限，这里不再一一
叙述。
几十年来，尽管人们对边缘检测做了大量的研究，并取得了重

大的进展，但是边缘提取仍一直是数字图像处理中较困难的一个
课题，其理论和方法还很不完善，许多关键问题还没有得到满意的
解决，如边缘检测器对噪声的敏感性及由此引起的虚假检测问题，
检测灵敏度及漏检测问题，检测边缘的位置精度，边缘的细度和连
续性，检测性能的评价问题，视觉理论与多尺度空间问题等。目前，
许多方法都有一些不足，其中一部分原因在于很难寻找一个普遍
适用的合适的边缘定义，这样狭隘的边缘概念最终将制约提取算
法的使用。例如，假定边缘是理想阶跃的，检测算法对寻找屋顶状
边缘和纹理边缘将是无效的。对于许多算法，另一部分原因在于制

定边缘像素的判定准则时，不能利用该像素邻域内的局部边缘结
构，尤其是非序贯检测法。
在地面图像中，地面特征多种多样，分割这些特征的边缘种类

也很多，高质量的边缘提取尤为困难。实际上，对于地面图像这类
复杂的自然图像，最优边缘通常很难直接找到，因此采用仿真和最
优化后验分布的迭代算法使边缘动态地趋向最优解。根据贝叶斯
统计理论，用这种统计方法进行建模和处理图像数据能够合理应
用可获得的先验信息［６０］。主动仿形法最近已发展到了在解的初始
猜测领域寻找最优边缘。使边缘自动趋向全局最小能量状态的过
程是用模拟退火计划来完成的，Ｈ．Ｌ．Ｔａｎ等人在文献［６１］提出

的用模拟退火进行成本最小化的边缘提取方法在理论和方法上都

是一种新的尝试，具有明显的优越性。

Ｈ．Ｌ．Ｔａｎ等人定义“边缘”是图像中分割两个有明显差异特
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征的区域的界限，差异的原因可能是多个因素的组合，如物体的几

何形状、表面反射特征、观察点及照明度等。“差异”这一词是广义
的，它包括了图像中光强值的任何特征差异。因而，这一边缘的定
义外延很广，既包括了灰度边缘又包括了纹理边缘。他们认为，边

缘除了有分割差异区域的基本特征外，还应具有某些期望的拓扑
特征，尤其是边缘应能精确分割差异区域，应当细且连续，并有足
够的长度。他们构造的代价函数不仅利用了图像数据的信息，也利
用了局部边缘结构的信息。

已有大量工作把模拟退火法应用于图像恢复和图像分割。这
些方法中代价函数是基于模型的。随机场参数与图像特征之间的
关系不清楚，参数不是假定已知就是必须利用数据估计，而且不能
分析最优温度表格对参数的依赖情况。与此相反，Ｈ．Ｌ．Ｔａｎ等人

提出的代价函数是试探性的，加权参数与图像特征之间存在着可
分析的关系，能根据期望特征来选择参数。此外，还能分析最优温
度表格对参数的依赖关系，具有很大的灵活性。

三、ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的图像匹配方法

综合以上情况，ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中所采用的图像匹配
方法如下：

（１）基准图中用模拟退火法提取边缘，然后提取特征点（主要
是封闭边缘的质心和不同锐度的角点组）进行距离变换，同时选
定ＳＡＲ实时图像中的窗口位置。

（２）实时图中相应窗口内的边缘提取，以相应基准图的边缘

作为初始边缘组态。正常导航状态下，退火初始温度可取较低；搜
索时，则取高一些。如果没有相应的初始边缘，则在窗口内选取一
致分布的随机边缘，并取得足够高的初始退火温度。然后在边缘图
像的基础上进行特征点的提取。

（３）把实时图中各窗口作为模板，分别在基准图中相应的区
８０２



域进行位置 方向掩模。正常导航状态下，给定的匹配空间小；搜索

时，给定的匹配空间大。或者，首先都给定小的匹配空间，若在给定
的搜索空间未搜索到时，可继续在原搜索空间外围进行搜索，如此
下去，使给定的搜索空间逐步增大。必要时，在候选匹配位置做更
为仔细的边缘匹配，以剔除野值。

（４）对各窗口匹配后得到的水平位置偏差和方向偏差则采用
最大似然估计将其融合为单一的偏差估计和对应的估计误差方

差阵。
在目标识别中，则提取整幅实时图像的边缘，用目标模板在整

幅图像中搜索。
该方法具有以下几个特点：
（１）使用的地形特征类型广泛，可保证更新能以足够高的频

率进行，从而维持高的导航精度。而有的地图匹配方法只用线特征
（如道路、河流）或点特征（如浮标、灯塔）等，这样就限定了更新频
率。因为基于ＳＡＲ传感器的更新是以具有特定ＲＭＳ误差特征的
点定位形式建模的，如果在当前位置获得的实时图像中检测不到
相应的地形特征，就不能给出定位或修正信息。本章用模拟退火进
行代价最小化的边缘提取方法能提取多种类型的边缘，在其基础
上的特征点不仅包括封闭边缘的质心，也包括不同锐度的角点组，
因而包含了多种地形特征信息，如建筑物、山脉、道路等，在各种各
样的地面图像中都能提取出相应的特征点。

（２）可利用数字地图和当前的导航信息提供尽可能多的先验
信息来辅助ＳＡＲ特征提取，这大大提高了特征提取的可靠性。

（３）该法优于灰度图像相关法，因为对于特征边缘中的变化
和数字地图中不可避免的误差来说，它更加鲁棒。

（４）该匹配算法的结构图见图８．２，虚框内表示某些情况下可
省去的环节。本章将在下面两节详细介绍该匹配方法中的两个主
要环节 ——— 利用模拟退火的边缘提取算法和利用位置 方向掩膜
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的快速模板匹配方法。

图８．２　 一种匹配算法的结构框图

８．２　 模拟退火边缘提取算法［６３］

如果把一幅二值边缘图像看做一个边缘组态（边缘点用１标

记，非边缘点用０标记），并在考虑边缘特征、局部形状和连续性等

基础上构造边缘组态的代价函数，代价函数值最小时所对应的边

缘组态即为所要提取的边缘图像。这样，边缘提取的问题就转化成

了组合优化问题，而代价最小化的过程可以由模拟退火法来完成。

利用模拟退火算法进行代价最小化来提取图像边缘的方法，

在很大程度上克服了以往边缘提取算法中断点多、线条多、定位精

度差、虚假边缘多等缺点，具有一定的优越性。图８．３显示了该法

的框图。首先是差异增强，该增强过程根据一个用户定义的差异增

强函数ｆ（Ｒ１，Ｒ２）来增强图像中优秀的边缘候选点。代价函数是
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基于增强后的图像定义的，它是五个代价因子的加权和。用模拟退

火技术寻找代价函数的一个适当的低代价解就可把边缘提取出

来。因为差异测量函数由用户定义，代价的加权系数是根据期望边

缘特征选择的。此外，该方法还能分析最优温度表对参数的依赖关

系，所以具有很大的灵活性。而且，该方法能提取各种类型的边缘

（包括灰度边缘和纹理边缘），所提取出的边缘细、连续且准确。

图８．３　 代价最小化方法框图

下面对该法进行详细的介绍。

一、边缘的数学描述

一幅图像可以被看成是空间各个坐标点上强度的集合，它最

普遍的数学表达式为Ｉ＝ｆ （ｘ，ｙ，ｚ，λ，ｔ）。其中ｘ，ｙ，ｚ是空间坐

标，λ是波长，ｔ是时间，Ｉ是图像点的强度。这样一个表达式可以代

表一幅幅活动的、彩色的、立体的电视图像。而对于静止的平面单

色图像来说，其数学表达式可以简化为Ｉ＝ｆ（ｘ，ｙ），ｆ（ｘ，ｙ）为二

维亮度函数，由于光是能量的一种表现形式，所以０＜ｆ（ｘ，ｙ）＜
∞。为适应计算机的需要，模拟连续的图像必须经采样、量化，变换

为数字离散图像。平面单色离散图像可以表示为像素的二维阵列

ｆ（ｉ，ｊ），１≤ｉ，ｊ≤Ｎ，其中ｆ（ｉ，ｊ）为图像点（ｉ，ｊ）处的灰度值。这

里主要研究平面单色离散图像的边缘提取。

要提取高质量的边缘，首先要对边缘进行准确的数学描述，现

给出如下描述：
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一个边缘组态Ｓ就是像素Ｓ（ｉ，ｊ）的二维阵列Ｓ＝Ｓ（ｉ，ｊ），

１≤ｉ，ｊ≤ Ｎ，每个像素Ｓ（ｉ，ｊ）是一个二元值，取０或１。若

Ｓ（ｉ，ｊ）＝１，像素Ｓ（ｉ，ｊ）称为边缘像素；否则称为非边缘像素。

令Ｓ表示所有可能边缘组态的集合。

令Ｖｉｊ（ｓ）表示ｓ∈Ｓ中由Ｓ（ｉ，ｊ）的邻点组成的８个像素的集

合，Ｗｉｊ（ｓ）表示ｓ∈Ｓ中由Ｓ（ｉ，ｊ）的邻点及Ｓ（ｉ，ｊ）本身组成的９
个像素的集合。此外，令Ｌ表示像素位置的Ｎ×Ｎ点阵，Ｌｉｊ表示以

位置（ｉ，ｊ）为中心的３×３的点阵。当无须用像素位置的特定符号

（ｉ，ｊ）∈Ｌ时，可用ｌ∈Ｌ表示该像素的位置。

一条路是边缘像素ｅ１，…，ｅｋ 的一个非空序列，且对１≤ｋ≤
Ｋ－１，ｅｋ是ｅｋ＋１的邻点。一条通路是边缘像素各不相同的路。一条

环路是起始和终止边缘像素相同，而起始与内部的边缘像素不同

的路，且至少有一个内部像素。一个边缘像素集合Ａ是连通的，如

果对任何不同的ｅ，ｅ′∈Ａ，在Ａ内有一条从ｅ到ｅ′的通路。设Ｂ为

一个边缘像素的集合（不一定是连通的），那么存在Ｂ的一个划分，

将其分为非空的连通子集Ｂ１，…，Ｂｋ，且当ｊ≠ｋ时，Ｂｊ∪Ｂｋ不连

通。Ｂ１，…，Ｂｋ称为Ｂ的最大子集或Ｂ的分量。对任何像素集合Ｃ，

‖Ｃ‖ 表示Ｃ中不同的边缘像素的个数。

定义１：一条边缘Ｅ是边缘组态Ｓ中边缘像素集合的一个最大

连通子集。

定义２：一条边缘Ｅ的一段是Ｅ 的一个连通子集。

定义３：一个边缘像素若不在任何边缘点数目为３的环形边缘

中，则称之为“细边缘像素”；否则称为“粗边缘像素”。一条边缘若

只包含细边缘像素称为“细边缘”；否则称为“粗边缘”。如图８．４中

的边缘就包含了一条长度为３的环路，可看到从ｅ到ｅ′有两条毗邻

的通路。
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图８．４　 包含了粗边缘像素的边

二、图像的差异增强［２］

边缘提取之前先进行图像的差异增强。前面提到边缘的基本
特征就是分割差异区域，因此在差异增强过程中，把大值赋给图像
中具有此基本特征的点，并尽量保证这些增强点精确定位。
增强图像Ｄ是像素ｄ（ｉ，ｊ）的二维阵列，其中每个像素值与该

像素位置处的区域差异度成正比，像素值的范围０≤ｄ（ｉ，ｊ）≤１，
其值较大地接近于１的像素点是边缘的优秀候选点。差异增强要
求很好地定义在边缘两边的被考虑区域及测量被考虑区域之间差

异的函数。
被考虑区域是根据选定的边缘结构的集合定义的，这个边缘

结构的集合叫基极。这里采用的基极由１２个细边缘结构组成［２］，
图８．５列举了其中几个，画了圈的边缘像素作为边缘结构的中心。
对每个边缘结构，定义边缘两边的一对区域，并分别记为Ｒ１，

Ｒ２（对应于图８．５中的非阴影区域和阴影区域），这些区域是差异
测量函数所要利用的被考虑区域。根据实际情况及所使用的特定
的差异测量函数，可定义更大（或更小）的区域作为Ｒ１，Ｒ２。对于提
取多分辨率和多尺度的边缘，可相应的选择Ｒ１和Ｒ２区域的大小，
这有待深入研究。
测量区域Ｒ１和Ｒ２之间差异性的函数用ｆ（Ｒ１，Ｒ２）表示。这个

测量函数可以是Ｒ１ 和Ｒ２ 的平均灰度差值的绝对值，或是基于灰
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度值的统计或结构特性的较复杂的测量函数。在没有实现限定差
异特征时，这种差异增强的方法有很大的灵活性。而许多其他的检
测算法仅采用某一特定的边缘定义并只寻找那种边缘。

图８．５　 用来进行差异增强的边缘结构模板示例

现在描述从原始图像Ｇ获得增强图像的过程，步骤如下：
第１步：首先将所有像素ｄ（ｌ）置为０。
第２步：在每个像素位置ｌ执行以下步骤。
（１）分别把基集里每个边缘结构以位置ｌ为中心置于原始图

中，对于每个边缘结构，原始图中对应的成对区域Ｒ１和Ｒ２就确定
了，计算出ｆ（Ｒ１，Ｒ２）的值，使ｆ（Ｒ１，Ｒ２）值最大的结构被选为最
佳匹配边缘结构。注意到基集中每个边缘结构恰好包括三个边缘
像素，用ｌ，ｌ１，ｌ２ 来表示最佳匹配边缘结构所包括的三个边缘像素
的位置。

（２）接着，向某一方向移动，选定最佳匹配边缘的位置来进行
非最大抑制。对垂直、水平、对角边缘的结构，移动方法是在与该边
缘垂直的方向上将边缘位置移动一个像素。而对其他边缘结构的
移动方法是分别在以下四个方向上将边缘位置移动一个像素：上、
下、左、右。对每条移动后的边缘，确定Ｒ１，Ｒ２ 的新区域，并计算相
应的ｆ（Ｒ１，Ｒ２）值。

１）如果移动最佳匹配边缘结构后没有得到更大的ｆ（Ｒ１，Ｒ２）
值，则令
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δ＝ｆ（Ｒ１，Ｒ２）／３
其中，ｆ（Ｒ１，Ｒ２）是最佳匹配边缘结构在ｌ处的值。然后给像素

ｄ（ｌ），ｄ（ｌ１），ｄ（ｌ２）分别加上δ。

２）反之，不改变任何像素值。
第３步：最后，把值大于１的像素值ｄ（ｌ）用１代替，保证０≤

ｄ（ｌ）≤１。

三、代价函数

１代价函数的数学表达
定义４：设ｌ为点（ｉ，ｊ）的位置，则边缘组态Ｓ中，在像素位置ｌ

的“点代价”定义为下列加权“点代价因子”Ｃｉ（Ｓ，ｌ）的线性和，即

Ｆ（Ｓ，ｌ）＝∑
ｉ
ＷｉＣｉ（Ｓ，ｌ） （８．２．１）

其中，Ｗｉ≥０，０≤Ｃｉ≤１，ｉ∈ｃ，ｄ，ｅ，ｆ，ｔ。Ｃｃ是曲度点代价因子，
其作用是平滑或去除曲度大的边缘；Ｃｄ 是差异点代价因子，它与
增强图像的像素值有关，其作用是把边缘点置于周围区域差异很
大的像素位置处；Ｃｅ是边缘点数目点代价因子，其作用是避免提
取出来的边缘点数目过多；Ｃｆ 是碎片点代价因子，其作用是连接
断裂的边缘或去除碎片状的边缘；Ｃｔ 是粗度点代价因子，其作用
是去掉粗边缘点。
定义５：边缘组态Ｓ∈ｓ的“总代价”是图像中各像素位置的点

代价的和，即

Ｆ（Ｓ）＝∑
ｌ∈Ｌ
Ｆ（Ｓ，ｌ） （８．２．２）

ｓ表示所有可能边缘组态的集合，Ｌ表示Ｎ×Ｎ个像素位置的
点阵。
这个总代价就是用来估计边缘质量的代价函数，其大小由边

缘组态Ｓ决定。设图像有Ｎ×Ｎ个像素，可能的边缘组态就有２Ｎ×Ｎ

个，这个数目随图像像素的增多以指数规律增长，而且会出现很多
代价函数的局部最优解。在这种情况下，用模拟退火法寻优效果较
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好。退火算法实际执行时也可能产生局部极小，但对于这种边缘提
取方法，相对代价较小的边缘组态所对应的结果已经非常令人满
意了。
定义６：对任何一对边缘组态Ｓ，Ｓ′∈ｓ，从Ｓ到Ｓ′的“代价增

量”为

ΔＦ（Ｓ，Ｓ′）＝Ｆ（Ｓ′）－Ｆ（Ｓ） （８．２．３）
总代价也可用“总代价因子”Ｃｉ（ｓ）的和来表示，即

Ｆ（Ｓ）＝∑
ｉ
ＷｉＣｉ（Ｓ） （８．２．４）

其中，Ｃｉ（Ｓ）＝∑
ｌ∈Ｌ
Ｃｉ（Ｓ，ｌ）。

同样，代价增量可用５个“代价因子增量”ΔＣｉ（Ｓ，Ｓ′）的和来
表示，即

ΔＦ（Ｓ，Ｓ′）＝∑
５

ｉ＝１
ＷｉΔＣｉ（Ｓ，Ｓ′） （８．２．５）

其中，ΔＣｉ（Ｓ，Ｓ′）＝∑
ｌ∈Ｌ

［Ｃｉ（Ｓ，ｌ）－Ｃｉ（Ｓ，ｌ）］。

２代价因子的定义
在下文的讨论中，“端点”是指最多只有一个相邻边缘像素的

边缘像素，“非孤立端点”是恰好只有一个相邻边缘像素的边缘像
素，“孤立端点”是没有相邻边缘像素的边缘像素。
设边缘像素ｓ（ｌ）不是端点，那它至少是一对直边缘线段的连

接点（或称为普通点）。设ｎ为被ｓ（ｌ）连接的不同直边缘线段对的
最大数目。Φｉ（ｌ）为第ｉ对直边缘线段之间较大的那个夹角，令

θｉ（ｌ）＝Φｉ（ｌ）－１８０°，曲度θ（ｌ）定义如下（可能取值为０°，４５°，９０°，

１３０°，１３５°）：

θ（ｌ）＝
ｍａｘ
１≤ｉ≤ｎ
θｉ（ｌ），　 若ｓ（ｌ）是一非端点边缘像素

０，
烅
烄

烆 其他

其中，图８．４中边缘点ｅ的曲度θ＝１３０°。
曲度点代价因子为
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Ｃｃ（ｓ，ｌ）＝
０，　　θ（ｌ）＝０°
０．５， θ（ｌ）＝４５°
１．０， θ（ｌ）≥
烅
烄

烆 ９０°
区域差异点代价因子定义如下：

Ｃｄ（ｓ，ｌ）＝
０，　　ｓ（ｌ）是边缘像素

ｄ（ｌ），ｓ（ｌ）｛ 不是边缘像素

边缘点代价因子为

Ｃｅ（ｓ，ｌ）＝
１，　 若ｓ（ｌ）是一边缘像素

０，　 若ｓ（ｌ）｛ 不是边缘像素

碎片点代价因子定义如下：

Ｃｆ（ｓ，ｌ）＝
１．０，　 若ｓ（ｌ）是一孤立的端点边缘像素

０．５，　 若ｓ（ｌ）是非孤立的端点边缘像素

０，
烅
烄

烆 其他

边缘粗度点代价因子为

Ｃｔ（ｓ，ｌ）＝
１，　 若ｓ（ｌ）是一粗边缘像素

０，｛ 其他

这些不同的代价因子之间的相互作用是相当复杂的。但可以
推导出它们之间某些有价值的关系，用来制定选择加权参数的原
则性方法。
在代价最小化的过程中将反复运用点代价和代价增量，因此

高效率地计算它们非常重要。
计算点代价：把影响每种因子的信息综合，并按能提高计算效

率的形式组织排列，将大大节约计算时间。这可以通过图８．６所示
的判决树结构来实现。
计算代价增量：由式（８．２．２）和式（８．２．３），从Ｓ到Ｓ′的代价

增量可记为点阵Ｌ 上各点处的差Ｆ（Ｓ′，ｌ）－Ｆ（Ｓ，ｌ）之和，Ｌ中有

Ｎ２ 个位置。下面的定理指出通过适当地限制Ｓ到Ｓ′的选择，代价
增量的计算可简化为求Ｌ的一个小子集上各点代价差之和。
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图８．６　 计算点代价的判决树

定理１　 若Ｓ，Ｓ′∈ｓ（ｓ表示所有可能边缘组态的集合）除了
在位置ｌ０ ∈Ｌ外是相同的边缘组态，那么

ΔＦ（Ｓ，Ｓ′）＝∑
ｌ∈Ｌ

［Ｆ（Ｓ′，ｌ）－Ｆ（Ｓ，ｌ）］＝∑
ｌ∈Ｌ１０

［Ｆ（Ｓ′，ｌ）－Ｆ（Ｓ，ｌ）］

（８．２．６）
与式（８．２．６）等价的一个表达式是

ΔＦ（Ｓ，Ｓ′）＝∑
ｉ
ＷｉΔＣｉ（Ｓ，Ｓ′） （８．２．７）

式中

ΔＣｉ（Ｓ，Ｓ′）＝∑
ｌ∈Ｌ

［Ｃｌ（Ｓ′，ｌ）－Ｃｉ（Ｓ，ｌ）］＝

∑
ｌ∈Ｌ１０

［Ｃｉ（Ｓ′，ｌ）－Ｃｉ（Ｓ，ｌ）］

因为Ｃｉ（Ｓ，Ｓ′）仅依赖于以ｌ为中心的３×３窗口中的像素，所以

ΔＣｉ（Ｓ，Ｓ′）仅依赖于以ｌ为中心的５×５窗口中的像素，这在以后
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将反复用到。
用定理１可以顺序计算出在多个像素位置上不同的两个边缘

组态之间的代价增量，数学描述如下：若Ｓ，Ｓ′在Ｋ个位置上不同，
那么存在一系列边缘组态Ｓ＝Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｋ ＝Ｓ′，Ｓｋ与Ｓｋ＋１仅在
一个位置上不同，并且

ΔＦ（Ｓ，Ｓ′）＝∑
Ｋ－１

ｋ＝１
ΔＦ（Ｓｋ，Ｓｋ＋１）

对于远小于Ｎ×Ｎ的Ｋ值，这个计算代价增量的间接方法特别有效。

四、最小代价组态的特征与加权系数的关系

现在分析最小代价组态中边缘的某些特性。这些特性包括边
缘粗度、长度和连续性。边缘的特性与代价因子的加权系数有关
系，因此，合理地选择加权系数对于保证边缘的优良性能是很关键
的。选择加权系数的方法将基于下述几个定理，定理证明见文献
［６２］中的附录。

１细边缘
前边关于边缘的数学描述中边缘概念的一个重要方面是边缘

为细的。下面的定理给出了最小代价状态中细边缘的充分条件。
定理２　若Ｗｔ＞２Ｗｆ－Ｗｃ＋Ｗｄ－Ｗｅ，那么在任何最小代价

状态中无粗边缘。

２差异阈值（门限）
一个边缘像素将被提取，当且仅当对应位置处的差异值足够

大。下面的定理给出了最小代价状态中差异值的下界。
定理３　 设Ｓｃ是一个无粗边缘的最小代价状态，则有：
（１）若ｄ（ｌ）＞［ｍａｘ（７Ｗｃ＋７ＷＴ，Ｗｆ）＋Ｗｅ］／Ｗｄ，则Ｓｃ在ｌ处

有一个边缘像素。
（２）若Ｓｃ在ｌ处有一个边缘像素，则必有ｄ（ｌ）＞ ［ｍｉｎ（Ｗｃ－

２Ｗｆ，－Ｗｆ）＋Ｗｅ］／Ｗｄ。
（３）当且仅当ｄ（ｌ）≥Ｗｅ／Ｗｄ时，Ｓｃ在ｌ处有一个端点边缘像素。
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如果Ｗｃ＝Ｗｆ ＝Ｗｔ＝０，那么合并定理３中的（１），（２）可得
到：Ｓｃ在ｌ处有一个边缘像素，当且仅当ｄ（ｌ）≥Ｗｅ／Ｗｄ（这在Ｓｃ是
粗边缘的情况下也成立）。在这种情况下，代价函数最小化的方法
相当于逐点检测边缘像素的简单门限法。
定理３给出了如何选择与差异测量函数ｆ（Ｒ１，Ｒ２）相匹配的

加权系数的有关信息。注意到前边对于每个在ｌ处包含边缘像素
的局部最佳匹配边缘结构，ｄ（ｌ）以步长ｆ（Ｒ１，Ｒ２）／３增长。如果

ｄ（ｌ）增长了三次，而ｆ（Ｒ１，Ｒ２）是不变的，那么要在ｌ处提取一端
点边缘像素只需ｆ（Ｒ１，Ｒ２）≥ Ｗｅ／Ｗｄ。根据定理３，定义ξ＝
Ｗｅ／Ｗｆ 为差异门限。

３最短边缘长度和间隙长度
前边关于边缘的数学描述中边缘概念的另一个重要方面是边

缘足够长且连续。要求边缘和边缘之间间隙的长度值大时，短的局
部碎片状的边缘将被连接成长的连续的边缘。下面的定理给出了
最小代价状态中的边缘长度和间隙长度的下界。
定理４　设Ｓｃ为无粗边缘的最小代价状态，若Ｓｃ中一条边缘Ｅ

包含至少两个端点，那么 ‖Ｅ‖ ≥Ｗｆ／（Ｗｄ－Ｗｅ）（设Ｗｄ ＞Ｗｅ）。
定理５　设Ｓｃ为粗边缘的最小代价状态，如果能在Ｓｃ中的两

个边缘端点之间建立一条无粗边缘的直通路Ｅ，那么 ‖Ｅ‖ ≥
（Ｗｆ－２Ｗｃ）／Ｗｅ。
根据定理４和定理５，定义ηｅ＝Ｗｆ／（Ｗｄ－Ｗｅ）为最短边缘长

度，ηｇ ＝ （Ｗｆ－２Ｗｃ）为最短间隙长度。
代价因子加权系数可根据这节讨论的定理和定义选择。

五、用模拟退火法进行代价最小化

算法框图见图８．７，模拟退火算法的原理见文献［６３］。该退火
算法产生了一个离散的马尔可夫链Ｘｋ，产生初始状态的概率分布
选取状态空间上的一致概率分布。状态转移的概率分布和温度表
主要依据 Ｈａｊｅｋ理论［６４］来设计。
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图８．７　 用模拟退火法进行边缘提取的过程框图
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１产生候选状态的方法
产生候选状态的方法是基于下面将要描述的５种可能策略的

组合。每种策略中，假定位置ｌ∈Ｌ已给定，选择ｌ的方法将在后面
讨论。设Ｘｋ ＝Ｓ为当前状态，Ｙｋ ＝Ｓ′为候选状态。

（１）单像素改变：通过对在当前状态Ｓ中位置ｌ处的边缘标记
求补来产生候选状态Ｓ′。

（２）双像素改变：随机地选一相邻位置ｌ′∈Ｌ１，并通过对在当
前状态Ｓ中位置ｌ，ｌ′处的边缘标记求补来产生候选状态Ｓ′。

（３）单像素移动：这一方法局部地改变窗口Ｗｌ（Ｓ）中的边缘
标记，候选状态Ｓ′与当前状态Ｓ 除了Ｗｌ（Ｓ）中的像素外完全相
同，有１４个边缘结构的变换方法，举两例见图８．８（ａ）。如果Ｗｌ（Ｓ）
中的边缘结构是１４个边缘结构之一，根据给定的边缘结构变换法
标记Ｗｌ（Ｓ′）中的像素。图８．８中箭头右边显示了变换后Ｗｌ（Ｓ′）
中对应的边缘结构，若右边有两个可能的转换形式，那么选用其一
的概率是相等的。如果Ｗｌ（Ｓ）不对应１４个边缘结构中的任意结
构，那么Ｗｌ（Ｓ′）中的结构与Ｗｌ（Ｓ）中的结构完全相同。

（４）多像素移动：这个产生候选状态的策略与策略３非常相
似，只是边缘扰动更明显。另外，候选状态Ｓ′与当前状态Ｓ 除了

Ｗｌ（Ｓ）中的像素外完全相同，举一例见图８．８（ｂ）。
（５）窗口区域改变：这个产生候选状态的策略基于随机改变

窗口Ｗｌ（Ｓ）中的边缘标记。候选状态Ｓ′与当前状态Ｓ除了Ｗｌ（Ｓ）
中的像素外完全相同。Ｗｌ（Ｓ′）中的像素是随机标记。
产生候选状态总的方法如下：首先随机选一位置ｌ，然后以概

率Ｐｉ选一策略ｉ（与ｌ不相关），Ｐｉ由实际应用的情况决定。这个过
程（隐含地）确定了转移分布概率。此外，容易看出，此模拟退火过
程是不可简约且弱可逆的。
按某一特定顺序选择ｌ可替代随机选择下一位置ｌ的方法。最

简单的顺序选取方法是以光栅扫描的形式。实验显示，光栅扫描和
随机地选取这两种方法所得结果非常相似。
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图８．８　 局部边缘结构变换法示例
（ａ）策略３的边缘结构变换法示例；（ｂ）策略４的边缘结构变换法示例

由前面可知，如果在位置ｌ重新标记一个像素，产生的代价增
量仅依赖于以ｌ为中心的５×５窗口中的像素。因此，若两位置ｌ１，

ｌ２之间存在至少４个像素，那么分别改变以ｌ１，ｌ２为中心的３×３窗
口中的边缘标记所产生的相应代价增量是相互独立的。而且，以上
讨论的所有策略至多改变以所选位置为中心的３×３窗口中的边
缘标记，因此同时改变一Ｎ×Ｎ图像中Ｎ×Ｎ／２５个位置处的边缘
结构，该模拟退火法可并行执行。这种并行执行过程相当于以交错
光栅扫描形式选择下一个ｌ的顺序执行过程。实验显示，这两种方
法获得的结果相似。

２温度表
这里采用下面的温度表来执行模拟退火过程，则有

Ｔｋ ＝ｄ０／ｌｇ（ｋＫｓ＋２） （８．２．８）
其中ｋ为扫描次数，Ｋｓ是一个上爬常数（Ｋｓ≥０）。可以证明［６３］，当
且仅当ｄ０ ≥ｄ（所有局部最优“陷阱”的最大深度）时算法收敛，
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即以概率ｌ趋于全局最优。为了实用，ｄ０ 应尽量小，使迭代次数保
持在一个合理的限度内。由于不同代价因子之间互相作用的复杂
性以及所必须考虑的边缘结构数目繁多，ｄ 不能精确计算出来，
但是根据下面两个定理可以获得ｄ 的一个估计值ｄ０。
定理６　 设Ｅ是细边缘且是全局最小状态Ｓｃ中的一条通路，

Ｓ为在Ｅ 及其相邻像素位置上都无边缘像素的状态，Ｓ′与Ｓ除了
在Ｅ 的位置外完全相同。那么，存在一系列状态Ｓ＝Ｓ０，Ｓ１，…，

Ｓｋ ＝Ｓ′沿着Ｅ 的位置连续地增加一个边缘像素，使得

ΔＦ（Ｓ，Ｓｋ）≤Ｗｆ，　ｋ＝０，…，ｋ－１
且 ΔＦ（Ｓ，Ｓ′）≤０
定理７　 设Ｅ是细边缘且是状态Ｓ中的一条通路，Ｓｃ是全局

最小状态，它在Ｅ及其相邻像素位置上无边缘像素；Ｓ′除了在Ｅ的
位置外与Ｓ完全相同。那么，存在一系列状态Ｓ＝Ｓ０，Ｓ１，…，Ｓｋ＝
Ｓ′沿着Ｅ 的位置连续地去掉一个边缘像素，使得

ΔＦ（Ｓ，Ｓｋ）≤Ｗｆ，　ｋ＝０，…，ｋ－１
且 ΔＦ（Ｓ，Ｓ′）≤０
可以证明，所有局部最优边缘与全局最优边缘是可达的，且最

大深度小于ｍａｘ（Ｗｆ，２Ｗｃ，２Ｗｆ＋Ｗｄ－Ｗｅ）。因此，取

ｄ０ ＝ｍａｘ（Ｗｆ，２Ｗｃ，２Ｗｆ＋Ｗｄ） （８．２．９）
作为ｄ 的估计值。这个估计有点保守，即对于通常的图像，可能
有ｄ０ ｄ，但它便于定性地理解ｄ 是如何依赖于加权参数的。

六、仿真实验及性能评价［２］

１参数选取
（１）加权系数先取Ｗｅ＝１，设立一个参考；取Ｗｄ ＝２，把差异

门限的值固定为０．５。另外用一常数α来限定ｆ（Ｒ１，Ｒ２）的大小，再
根据最小边缘长度和最小间隙长度的期望值选取Ｗｃ 和Ｗｆ，最后
取Ｗｔ＝２Ｗｆ－Ｗｃ＋Ｗｄ－Ｗｅ＋０．０１以避免粗边缘。

（２）选定随机产生机制中各策略的概率［２］。
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（３）温度表上爬常数Ｋｓ及扫描次数ｋ，当温度趋于某一值时，
退火过程趋于一“凝固点”，这时代价上升的可能性很小，该值可由
经验获得。Ｋｓ的选取就应使ｋ次扫描后的温度接近上述值，然后
直接让温度降低到很低，扫描几次即可结束。扫描次数多些比较
好，但太多浪费时间，这里选２００次。当然，对于有的图像扫描５０
次，其结果就很令人满意了。

２．使用该法可加入的一些技巧
在实验过程中，作者发现该法有许多使用技巧可以挖掘，用来

加入已知信息或达到某种期望效果。例如：
（１）差异增强。

１）使测量函数值在某个区域或某灰度差范围内增大。

２）最佳边缘匹配中，使某些特定方向的边缘结构所对应的测
量函数值增大，从而增加这些方向的边缘成为最佳匹配边缘的可
能性。

３）在非最大抑制中，使某些特定方向的边缘结构所对应的增
量δ增大，加强这些方向的边缘。

（２）退火过程。

１）如果已存在其他方法获得的原图像的粗略边缘，或与原图
像在位置和方向上只有微小差别的图像的边缘已提取出来，那么，
可用以上边缘作为退火过程中的初始状态。相应地，温度表中的

ｄ０ 可取较小的值，即减小优化过程的搜索空间，只在初始状态的
邻域进行。这样可以加快退火过程，并利用已知信息提高边缘的
质量。

２）迭代时增多边缘向某些特定边缘结构的变换。

３）降温过程中可改变加权系数，以达到某种效果。比如，可增
大Ｗｄ，使某一些未提取出来的边缘提取出来。

（３）必要时可重新设计增强中使用的边缘结构和迭代中的变
换法，或者可用其他方法获得增强图像。
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３．性能评价
图像的边缘检测往往是基于不同的思想、不同的数学理论以

及对边缘的不同定义，因此给边缘检测的评价带来了许多困难。评
价方式一般分为主观评价和客观评价。主观评价是通过人眼观察、
比较做出评价。各种线性和非线性的边缘检测算法很多，边缘检测
的评价方法也不统一，且各有其特点。边缘检测器的性能评价一般
是围绕其方向敏感性、噪声敏感性、位置精度、虚假边缘检测率等
方面进行的。主要的评价方法有Ｐｒａｔｔ品质因数法、ＦｒａｍＤｅｕｔｓｃｈ
评价法、局部边缘相关评价等，但这些方法都有一定的片面性和局
限性。下面利用较流行的 Ｐｒａｔｔ品质因数法给出了几种不同边缘
检测方法的客观评价结果，再通过一些实验结果的输出图给出主
观评价结果，并讨论一下算法的运行时间。

（１）客观评价参数。

Ｐｒａｔｔ品质因数法是一种最为熟知和流行的方法，由Ｐｒａｔｔ和

Ａｂｄｏｕ提出。Ｐｒａｔｔ提出的品质因数Ｆ定义为

Ｆ＝ １
ｍａｘ（ＩＡ，ＩＴ）∑

ＩＡ

ｉ＝１

１
１＋αｄ２ｉ

（８．２．１０）

式中，ＩＡ和ＩＴ分别表示理想和实际检测出的边缘像素的点数，α是
比例系数，ｄ表示检测到的边缘像素到理想边缘的距离。

Ｐｒａｔｔ测试图如图８．９所示，利用Ｐｒａｔｔ测试方法，并根据Ｐｒａｔｔ
信噪比的定义加入噪声。Ｐｒａｔｔ信噪比 ＳＮＲ 的定义为Ｓ／Ｎ ＝
（ｈ／σ）２，其中ｈ表示边缘两侧的亮度差，σ表示噪声的标准偏差，在

Ｐｒａｔｔ建议的测试图中ｈ＝１４０－１１５＝２５。根据Ｐｒａｔｔ信噪比的定
义可以推算出标准偏差的计算公式为σ＝ｈ／（Ｓ／Ｒ）１／２。为了使被
测试图像的信噪比分别为１，２，５，１０，２０，５０，１００，根据σ的计算公
式得出所加高斯噪声的标准离差，如表８．１所示。表８．２是

Ｒｏｂｅｒｔ，Ｃａｎｎｙ以及代价最小化的Ｐｒａｔｔ品质因数Ｆ值。

Ｐｒａｔｔ值越大，提取边缘越接近理想边缘，等于１时则完全吻
合。数据结果证明了用模拟退火进行代价最小化的边缘提取方法
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的优越性。

图８．９　Ｐｒａｔｔ测试图

表８．１　 高斯噪声的标准离差

Ｓ／Ｎ １ ２ ５ １０ ２０ ５０ １００

σ ２５ １７．６８ １１．１８ ７．９ ６．５９ ３．５３ ２．５

ｈ ２５ ２５ ２５ ２５ ２５ ２５ ２５

表８．２　Ｐｒａｔｔ品质因数Ｆ

Ｓ／Ｎ １ ２ ５ １０ ２０ ５０ １００

Ｒｏｂｅｒｔ ０．１５３ ０．１９５ ０．２９７ ０．４８３ ０．６０５ ０．７６１ ０．８８９

Ｃａｎｎｙ ０．４５２ ０．５７８ ０．６２４ ０．７５３ ０．８４１ ０．９４７ １．０００

代价最小化 ０．５４０ ０．８１２ ０．９４０ ０．９５６ ０．９８０ １．０００ １．０００

品质因数Ｆ主要是从边缘位置的准确性方面来评价边缘检测
器的性能。它在一定的程度上也反映了虚假检测率、边缘断裂及噪
声影响等情况，它是一个较全面的评价参数。但图８．１０中图（ａ）与
图（ｂ）的Ｆ值是一样的，而实际上图（ａ）中检测的边缘是连续完整
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的，图（ｂ）中的检测边缘却是断裂间断的。因此，后面还将结合主
观评价进行性能评价。

图８．１０　Ｐｒａｔｔ测试图的不同检测结果

（２）主观评价。
在主观图像评价中，通过不同方法对各种图像（８ｂｉｔ的灰度图

像）的检测结果进行主观评价。

１）地面图像（９０×９０），有水域、陆地和建筑物。从实验结果
（见图８．１１）可以看出，Ｒｏｂｅｒｔ算子法检出的边缘较粗，一些边缘
未检测出来；而代价最小化法检出的边缘连续、细且清晰，反映出了
原图像的主要特征，效果比较好。代价最小化法中差异测量函数为

ｆ＝α（ａ｜Ｍ１－Ｍ２｜＋ａ１｜（ｃｏｖ）１／２１ －（ｃｏｖ）１／２２ ｜）
（８．２．１１）

其中，Ｍ１ 和Ｍ２ 分别为Ｒ１ 和Ｒ２ 区域的灰度平均值，（ｃｏｖ）１ 和
（ｃｏｖ）２ 分别为Ｒ１ 和Ｒ２ 区域的灰度方差。加权系数为Ｗｃ ＝０．５，

Ｗｄ ＝２，Ｗｅ ＝１，Ｗｆ ＝３，Ｗｔ＝６．５１。

２）纹理盒图像（１２８×１２８），它是这样形成的：在灰度均一（灰
度级为５０）的正方形中央划定一块方形区域，内外分别迭加不同
标准离差的高斯白噪声（内部标准离差为３０，外部为１０），图像看
上去好像中间有个盒子，这是典型的纹理图像。实验结果（见
图８．１２）表明，代价最小化法能提出盒子的边缘，而Ｃａｎｎｙ算子法
则提取不出来。代价最小化法中差异测量函数为

ｆ＝α（ａ｜（ｃｏｖ）１／２１ －（ｃｏｖ）１／２２ ｜） （８．２．１２）

８２２



图８．１１　 地面图像
（ａ）Ｒｏｂｅｒｔ算子法提取的边缘；

（ｂ），（ｃ），（ｄ）分别为退火法扫描３０，４０和５０次提取的边缘

图８．１２　 纹理盒图像
（ａ）Ｃａｎｎｙ算子法提取的边缘；（ｂ）用退火法扫描４０次提取的边缘

　　 即式（６．２．１１）中ａ＝０，加权系数为Ｗｃ＝０．７５，Ｗｄ ＝２，Ｗｅ
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＝１，Ｗｆ ＝４，Ｗｔ＝８．２６。

３）头部图像（８０×１２８），如图８．１３所示。代价最小化法使用了
技巧（１）中的１），３）及（２）中的２），提出的边缘细、连续且细节比
较清晰；而Ｒｏｂｅｒｔ算子法提出的边缘很粗且噪声点多，Ｃａｎｎｙ算
子提取的边缘则有较多的断裂和变形。从图８．１３（ｄ）和图８．１３（ｅ）
可以看出，差异增强图像的峰值更尖锐。

图８．１３　 头部图像
（ａ）Ｒｏｂｅｒｔ算子法提取的边缘；（ｂ）Ｃａｎｎｙ算子法提取的边缘；（ｃ）退火法提取的边缘；

（ｄ）三维坐标表示的Ｃａｎｎｙ算子增强后的图像，高度表示增强图像像素质的大小；
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续图８．１３　 头部图像
（ｅ）三维坐标表示的差异增强图像

４）飞机图像（４００×１４０），Ｒｏｂｅｒｔ算子法提取的边缘图像中机
舱罩等几处不太清楚，若降低阈值则出现大量虚假边缘；退火方法
通过使用技巧（１）中的１）加强这些地方的边缘，得到了较满意的
边缘图像（见图８．１４）。

（３）算法运行时间。
与Ｒｏｂｅｒｔ和Ｃａｎｎｙ算子法相比，代价最小化法运行时间要

长，根据实测可估计出计算时间大约为图像像素点数的一次多项
式。扫描次数加倍时，时间也要加倍。对于６４×６４的图像，扫描２００
次所需时间约５ｍｉｎ（４８６，主频３３ＭＨｚ，内存４ＭＢ）。实际上该法
有多种并行算法，且很容易实现；如果有并行机，运行速度将大大
提高。另外，利用技巧（２）中的方法１）也可以加快边缘提取速度。
先用快速的算子提取边缘作为退火法的初始边缘；在正常导航状

１３２



态下，实时图与基准图中相应窗口内的边缘相差不大，因此可直接
把基准图中提取好的边缘作为初始边缘。通常的边缘提取算法要
进行后处理，比如，先是用拉普拉斯 高斯边缘算子，对每个零差点
像素采用一种自适应算法计算出一个不同的边缘强度阈值；然后
使用边缘松弛的１０次迭代来填补不连续的边缘像素间的间隙，边
缘间隙沿着最高强度的零差点来填补；再通过松弛边缘的１０次删
除迭代来减少边缘簇；最后细化为宽度为１的边缘。本章所描述的
边缘提取方法基于增强图像，在退火过程中就能完成以上许多种
方法才能完成的任务。

图８．１４　 飞机图像
（ａ）Ｒｏｂｅｒｔ算子法提取的边缘；（ｂ）退火法提取的边缘
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８．３　 位置 方向掩模的快速模板匹配方法［２］

模板匹配是解决图像定位、目标检测等问题的非常直观的方
法。它可将模板在基准图的任意位置（ｘ，ｙ）和方向上进行匹配，这
在初始捕获和目标识别中很有吸引力。单模板匹配牵涉到在（ｘ，

ｙ，θ）中的穷举搜寻，这在计算上是受到限制的。
这里介绍一种新的、高效的在（ｘ，ｙ，θ）上的搜寻方法，称为位

置 方向掩模法。用它来匹配允许被分为不同锐度组的角点，因为
角点可以非常简洁地替代模板。匹配度用两幅角点位图之间的距
离来量测。由距离变换的相关性质可导出方向掩模判决法则和位
置掩模判决法则，使位置 方向掩模能在未排除区域排除位置和方
向，从而加速模板匹配的过程。方向转动的二分法和位置掩模的四
分法使得在每次转动和移动后，能排除掉最大肯恩格方向数和未
知数，进一步加快了模板匹配过程。对于每个肯恩格的匹配位置
（ｘ，ｙ），位置 方向掩模仅产生一个θ值，更细致的匹配仅在那些候
选点（ｘ，ｙ）上执行。

一、距离相关及距离互相关特性

首先由检测器产生角点或边缘的０ １位图（背景为０），这样
两幅位图间的距离通常用第一幅位图与第二幅位图的距离变换图

（ＤＴ′ｓ）之间的互相关来量测。如果ｂ是一个０ １位图，那么它的

ＤＴ是ｄ，其中ｄ（ｘ，ｙ）为从（ｘ，ｙ）到最近的值为１的像素的距离。
相近度基于欧几里德距离。计算ｄ（ｘ，ｙ）时可在原图像中以（ｘ，ｙ）
为中心一圈一圈地向外搜索，直到在某一圈内遇到最近的边缘点
为止，该边缘点与中心点之间的距离即为ｄ（ｘ，ｙ）的值。该法效率
最高，并产生无差的欧几里德距离变换图（ＤＴ′ｓ），如图８．１５所示。
下面描述用于位置 方向掩模的距离变换相关性质。设

ｂ（ｘ，ｙ）为一幅位图，它在值为０的像素背景上，具有值为１的特征
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点｛（ｘ（ｉ），ｙ（ｉ）），ｉ＝１，２，…，ｎ｝。假设特征点的这一集合被分为Ｋ
组不连续的子集｛（ｘｋ（ｉ），ｙｋ（ｉ）），ｉ＝１，２，…，ｎ｝，ｋ＝１，２，…，Ｋ，

ｂｋ（ｘ，ｙ）是第ｋ组位平面，那么

ｂ（ｘ，ｙ）＝∪
Ｋ

ｋ＝１
ｂｋ（ｘ，ｙ）＝∑

ｎ

ｉ＝１
δ（ｘ－ｘ（ｉ），ｙ－ｙ（ｉ））

（８．３．１ａ）

ｂｋ（ｘ，ｙ）＝∑
ｎｋ

ｉ＝１
δ（ｘ－ｘｋ（ｉ），ｙ－ｙｋ（ｉ）） （８．３．１ｂ）

式中，ｎ是ｎｋ 的和，“∪”是逻辑“或”算子，δ是柯诺奈克德尔塔或
单位脉冲函数。ｂ（ｘ，ｙ）被认为是一幅组合位图，因为它是对所有
第ｋ组位平面的逻辑“或”，ｋ＝１，２，…，Ｋ。

图８．１５　 距离变换图示例
（ａ）原图像；（ｂ）距离变换图；

（ｃ）三维坐标表示的距离变换图及其平面投影等值图
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考虑另一幅位图ｂ′，它可能具有不同数目的特征像素，这些特
征像素同样被分为Ｋ组子集，但这些子集可能相交。设ｄ（ｘ，ｙ）为

ｂ′（ｘ，ｙ）的距离变换，ｄｋ（ｘ，ｙ）为与ｂ′有关的第ｋ组位平面的距离
变换。下面讨论这些距离变换与式（８．３．１）中的位图之间的互

相关。

１．平移相关特性

平移了（ｘ，ｙ）的ｂｋ 与ｄｋ 间的Ｋ 组归一化的平移互相关为

ＲＴ，Ｋ（ｘ，ｙ）＝
∑
Ｋ

ｋ＝１
∑
ｕ
∑
ｖ

［ｂｋ（ｕ＋ｘ，ｖ＋ｙ）ｄｋ（ｕ，ｖ）］

∑
Ｋ

ｋ＝１
∑
ｕ
∑
ｖ
ｂｋ（ｕ，ｖ）

（８．３．２）

把式（８．３．１）代入式（８．３．２），如文献［６５］中所示，可得

ＲＴ，Ｋ（ｘ，ｙ）＝ １ｎ∑
Ｋ

ｋ＝１
∑
ｎｋ

ｉ＝１
ｄｋ（ｘｋ（ｉ）－ｘ，ｙｋ（ｉ）－ｙ）

（８．３．３）

ＲＴ，Ｋ（ｘ，ｙ）实际上代表一个在所有组上的匹配测量［２］，其中
第ｋ组匹配是平移了（ｘ，ｙ）的位图ｂ的第ｋ组像素与位图ｂ′的第

ｋ组像素之间的匹配。当匹配度增加时，互相关变小而不是变大，
完全相关时互相关值为０。此计算不需要乘法，只需ｎ次加法和一
次除法即可。

当ｋ＝１时，ＲＴ，Ｋ（ｘ，ｙ）简约为组合位图ｂ与距离变换ｄ之间
的组合平移互相关。对于ｋ＝１，式（８．３．３）是以下直观结果的数
学陈述：ＲＴ，Ｋ（ｘ，ｙ）是在平移了（ｘ，ｙ）的位图ｂ中的特征点位置处
的距离变换值的平均。实际上 ＲＴ，１ 是首先在文献［６６］中为

ｃｈａｍｆｅｒ匹配提出的匹配测量。组合平移互相关决不会大于Ｋ＞１
时Ｋ 组的平移互相关。而且

ＲＴ，Ｋ＋１（ｘ，ｙ）≥ＲＴ，Ｋ（ｘ，ｙ），　Ｋ ＝１，２，… （８．３．４）
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把式（８．３．３）代入表达式｜ＲＴ，Ｋ（ｘ＋Δｘ，ｙ＋Δｙ）－ＲＴ，Ｋ（ｘ，

ｙ）｜，文献［６５］中给出了对于包括欧几里德距离在内的一大类距

离函数，当位图平移为（Δｘ，Δｙ）时，移动前后平移互相关值所变

化的上界，即

｜ＲＴ，Ｋ（ｘ＋Δｘ，ｙ＋Δｙ）－ＲＴ，Ｋ（ｘ，ｙ）｜≤Ｄ［（Δｘ，Δｙ），（０，０）］

Ｋ ＝１，２，…　　　　　（８．３．５）

从（ｘ＋Δｘ，ｙ＋Δｙ）到（ｘ，ｙ）的距离等于从（Δｘ，Δｙ）到（０，０）的距

离，即Ｄ［（Δｘ，Δｙ），（０，０）］。平移相关不等式是下面直观结果的一

个数学描述：位图平移后，它对于某距离变换的互相关的变化不超

过变化的距离。比如，假设一幅距离变换图ｄ和位图ｂ之间的互相

关是Ｒ（欧几里德距离）。如果ｂ向左平移了３个像素，向下平移了４
个像素，那么ｄ与平移后的ｂ之间的互相关不超过Ｒ＋５（５是直角

边为３和４的直角三角形的斜边的长度）。下小节（二、位置 方向掩

模）将说明不等式（８．３．５）能被用来加速检测匹配候选位置的

过程。

２．旋转相关特性

把位图的特征像素从笛卡尔坐标变换到极坐标（ｒ，θ），可使一

幅位图与一幅距离变换图之间的旋转相关公式化。特别地，令

（ｘ（ｉ），ｙ（ｉ））→ （ｒ（ｉ），θ（ｉ））和（ｘｋ（ｉ），ｙｋ（ｉ））→ （ｒｋ（ｉ），θｋ（ｉ）），那

么根据式（８．３．１ｂ）有

ｂｋ（ｒｃｏｓθ，ｒｓｉｎθ）＝

　∑
ｎｋ

ｉ＝１
δ（ｒｃｏｓθ－ｒｋ（ｉ）ｃｏｓθｋ（ｉ），ｒｓｉｎθ－ｒｋ（ｉ）ｓｉｎθｋ（ｉ））

（８．３．６）

绕（０，０）点旋转θ，然后平移（ｘ，ｙ）的ｂｋ和ｄｋ之间的Ｋ组归一化的

旋转互相关，由式（８．３．７）给出如下：

ＲＲ，Ｋ ＝
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∑
Ｋ

ｋ＝１
∑

∑
ρ

［ｂｋ（ｘ＋ρｃｏｓ（＋θ），ｙ＋ρｓｉｎ（＋θ））ｄｋ（ρｃｏｓ，ρｓｉｎ）］

∑
Ｋ

ｋ＝１
∑

∑
ρ

ｂｋ（ｘ＋ρｃｏｓθ，ｙ＋ρｓｉｎ）］

（８．３．７）

把式（８．３．６）代入式（８．３．７），如文献［６５］中所示，可得

ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ）＝

　 １ｎ∑
Ｋ

ｋ＝１
∑
ｎｋ

ｉ＝１
ｄｋ（ｒｋ（ｉ）ｃｏｓ（θｋ（ｉ）－θ）－ｘ，ｒｋ（ｉ）ｓｉｎ（θｋ（ｉ）－θ）－ｙ）

（８．３．８）

在绕（０，０）点旋转θ，然后平移（ｘ，ｙ）的位图ｂ中，第ｋ组特征像
素与 位图ｂ′中的第ｋ组特征像素之间的匹配称为第ｋ组匹配，

ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ）实际上综合量测了所有组的匹配程度，而且

ＲＲ，Ｋ（０｜ｘ，ｙ）＝ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ） （８．３．９）

当ｋ＝１，ＲＲ，Ｋ简约为组合位图ｂ与距离变换ｄ之间的组合互相关。

对于ｋ＝１，式（８．３．８）是以下直观结果的数学描述：ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ）
是在绕（０，０）点旋转θ，然后平移（ｘ，ｙ）的位图ｂ的特征像素位置
处的距离变换值的平均。与位移相关相同，组合旋转互相关决不会

大于Ｋ ＞１时Ｋ 组的旋转互相关。而且

ＲＲ，Ｋ＋１（θ｜ｘ，ｙ）≥ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ），　Ｋ ＝１，２，…

（８．３．１０）

把式（８．３．８）代入表达式｜ＲＲ，Ｋ（θ＋Δθ｜ｘ，ｙ）－ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，

ｙ）｜之中，当位图的旋转为Δθ时，旋转互相关值（对于欧几里德距
离）在旋转前后所变化的上界给出如下［６５］：

｜ＲＲ，Ｋ（θ＋Δθ｜ｘ，ｙ）－ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ）｜≤

　｜Δθ｜ｎ ∑
ｎ

ｉ＝１
ｒ（ｉ）＝ｒ｜Δθ｜，　Ｋ ＝１，２，… （８．３．１１）

位图ｂ中的特征像素点ｉ的极坐标为（ｒ（ｉ），θ（ｉ）），并且珔ｒ是ｂ中所
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有ｎ个特征像素的ｒ（ｉ）值的平均。旋转相关不等式（８．３．１１）是以
下直观结果的数学描述：当位图旋转后，它的欧几里德距离变换的
互相关的改变不超过旋转中位图特征像素沿圆弧移动的平均弧

长。比如，假设一幅距离变换图ｄ和一幅位图ｂ之间的互相关为Ｒ，
那么，如果ｂ绕中心像素旋转４５°，并且ｂ中的特征像素沿圆弧平均
移动了５个像素的弧长，则ｄ和ｂ旋转后位图之间的改变不超过

Ｒ＋５。下一小节中将说明不等式（８．３．１１）能用来加速在候选点
检测最优匹配方向的过程。

二、位置 方向掩模

尽管直观，但模板匹配法仍常被视为是不适用的，因为即使只
牵涉三个空间变换参数，量化后的参数值的组合数仍可能非常大。
除非使用高效的参数搜索策略，否则模板匹配将花费特征提取的

数百倍的时间。在初始捕获和目标检测中，尽管图像尺度能从图像
解或参数中获得，但实时图仍可能出现在基准图的任意位置
（ｘ，ｙ）和方向θ上。位置 方向掩模则是这种情况下的一个有效的
搜寻算法。它不必在（ｘ，ｙ，θ）的所有可能组合中进行穷举搜索，而
且对每个认为是物体可能出现的位置（ｘ，ｙ），位置 方向掩模仅产
生一个θ值。

１．方向掩模

假设一个焦点模板旋转了θ，并在图像中移动到位置（ｘ，ｙ）。
如果模板在位置（ｘ，ｙ）和方向θ处的ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ）太大，那么在
（ｘ，ｙ）处，θ邻域的其他方向上，相应的旋转相关值也同样如此。于
是这些方向就可以排除掉，因为它们根本不需要测试。
特别地，令Ｒｍｉｎ（ｘ，ｙ）为在（ｘ，ｙ）所有测试过的方向中最小的

旋转相关值。那么判决法则就能决定θ邻域中可排除的方向，即

ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ）＞Ｒｍｉｎ（ｘ，ｙ） 排除θ－ｍΔθ，…，θ＋ｍΔθ
（８．３．１２ａ）
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其中，旋转相关不等式（８．３．１１）确定了可排除的值为２ｍ的方向
数，ｍ为

ｍ＝ｉｎｔＲＲ，Ｋ
（θ｜ｘ，ｙ）－Ｒｍｉｎ（ｘ，ｙ）

珔ｒ（Δθ［ ］） （８．３．１２ｂ）

Δθ是模板旋转角度的量化单元，设α为搜索的方向范围的大
小，ｐ为选取的方向数，则Δθ＝α／ｐ，若要在全方位进行搜索，则

Δθ＝２π／ｐ，珔ｒ在式（８．３．１１）中已定义。式（８．３．１１）的一个直接结
论是：从θ－ｍΔθ到θ＋ｍΔθ范围内的所有方向对应的旋转相关值
都不小于Ｒｍｉｎ（ｘ，ｙ），因此无须考虑它们。当处理或排除所有方向

后，所得到的θ（ｘ，ｙ）值便是位置（ｘ，ｙ）的最优方向。
方向掩模的程度不仅取决于方向判决法则，而且取决于方向

转动的方式。顺序的方向转动方式不能充分发挥方向掩模的潜力，

因为对于方向转动序列中出现的方向θ之前的方向θ－ｋΔθ，即使
在处理方向θ时有可能成为应该排除的方向，但它们已经被处理
过了。这就是说，如果能不按顺序，而先处理方向θ，方向θ－ｋΔθ便
可能被列在应排除的方向里，以后遇到时就不必处理了。为了充分

发挥方向掩模的潜力，方向转动方式必须导向被最大可能的未处

理方向数围绕的方向上，使得在每步转动时能排除掉最大可能的

方向数。方向转动的二分法就遵循了以上策略，它依次转动到空间

分布尽可能远离的方向上。二分法的每次迭代从指定方向开始，向

以Δ（Δθ）为间隔的未处理和未排出的方向进行。Δ最初设置为不
小于给定方向数的２的一阶指数。在每次迭代中Δ逐次地被２除，
在最后一次迭代中Δ＝１。方向转动二分法很容易完成，可概括
如下：

（１）Δ← 第一个 ≥Ｐ的２的幂。
（２）ｐ←０。
（３）如果方向ｐ以前未处理过或者未排除过，那么处理方向

ｐ，并在此进行掩模。
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（４）ｐ←ｐ＋Δ，如果ｐ＜Ｐ，返回（３）；否则，执行（５）。
（５）Δ←Δ／２，如果Δ≥１，返回（２）；否则，结束。
在此方向转动方式中，对应于方向ｐ的角度为ｐΔθ＝αｐ／Ｐ。
在位置（ｘ，ｙ）处进行方向转动时，Ｒｍｉｎ（ｘ，ｙ）的值会下降，而

式（８．３．１２ｂ）中的ｍ 值会增大，因此以转动到的方向为中心的掩
模将不断扩大。

２．位置掩模

假设物体角点的模板在图像中旋转了θ后平移到位置（ｘ，ｙ）。
如果模板在位置（ｘ，ｙ）和方向θ的ＲＲ，Ｋ（θ｜ｘ，ｙ）太大，那么在方向

θ上、（ｘ，ｙ）邻域的其他位置处，相应的旋转相关值也同样如此。这
些位置便可以被排除掉，因为它们根本不需要测试。
假设Ｒｃｒｉｔ是一给定的临界距离，如果只选择满足以下条件，即

ＲＲ，Ｋ（θ（ｘ，ｙ）｜ｘ，ｙ）＜Ｒｃｒｉｔ （８．３．１３）
（ｘ，ｙ）作为匹配候选位置，那么，以下判决规则能够决定（ｘ，ｙ）邻
域中可排除的位置，即

ＲＲ，Ｋ（θ（ｘ，ｙ）｜ｘ，ｙ）＞Ｒｃｒｔｉ 排除所有满足

Ｄ［（ｘ，ｙ），（ｘ′，ｙ′）］＜ＲＲ，Ｋ（θ（ｘ，ｙ）｜ｘ，ｙ）－Ｒｃｒｉｔ的（ｘ′，ｙ′）

（８．３．１４）
式中，Ｄ［（ｘ，ｙ），（ｘ′，ｙ′）］＝ Ｄ［（ｘ－ｘ′，ｙ－ｙ′），（０，０）］。式
（８．３．５）的一个直接结论是，式（８．３．１４）中的像素（ｘ′，ｙ′）太靠近
（ｘ，ｙ）而不可能有小于Ｒｃｒｉｔ的相关值，因此不必考虑它们。即使图
像中的某些角点检测不出来，式（８．３．１３）仍可能有效。这样即使
图像中的角点缺损了，匹配仍可能成功。
当Ｒｃｒｉｔ增加，位置掩模量下降，但错误的候选位置数增加。相

反，如果Ｒｃｒｉｔ下降，位置掩模量将增加，但未被检出的匹配位置也
可能增加。Ｒｃｒｉｔ由训练决定，也即选择几幅预先已知匹配位置和方
向的图像，计算匹配距离平均值，Ｒｃｒｉｔ在该值附近取值。
可能的位置掩膜程度不仅取决于判决法则，也取决于位置移
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动方式。为了说明位置移动的概念，假设对于每一个位置（ｘ，ｙ），
最优模板方向θ（ｘ，ｙ）以某种方式已知，这样判决法则式（８．３．
１４）能在任意位置使用。顺序的位置方法浪费了大量的位置掩模
潜力，因为对于位置移动序列中出现在位置（ｘ，ｙ）之前的位置
（ｘ－ｋ，ｙ－１），即使在处理位置（ｘ，ｙ）时有可能被排除，但它们已
经被处理过了。为了使位置掩模潜力最大，位置移动方式导向的位
置周围应有最大可能被排除掉的位置数。位置掩模的四分法就遵

循了这一策略，它依次移动到分布尽可能远的位置。四分法每次迭
代位置从指定位置开始，向间隔为Δ个像素的未处理过的和未被
排除的位置进行。Δ最初设置为不小于给定搜索区域行数和列数
的２的幂。每次迭代中Δ逐次被２除，最后一次迭代中Δ＝１。位置
移动的四分法很易完成，在行为Ｘ，列为Ｙ 的位图区域中，可概括
如下：

（１）Δ← 第一个 ≥Ｘ和Ｙ 的２的幂。
（２）ｘ←０。
（３）ｙ←０。
（４）如果（ｘ，ｙ）以前未处理过或者未排除过，那么处理位置

（ｘ，ｙ），并在此进行掩模。
（５）ｙ←ｙ＋Δ，如果ｙ＜Ｙ，返回（４）；否则，执行（６）。
（６）ｘ←ｘ＋Δ，如果ｘ＜Ｘ，返回（３）；否则，执行（７）。
（７）Δ←Δ／２，如果Δ≥１，返回（２）；否则，结束。

３．嵌套的反馈掩模过程

对于任何位置（ｘ，ｙ），方向掩模过程可视为由一个旋转相关
器和反馈环节组成的反馈系统。旋转相关器由方向转动计划控制，
反馈环节由方向掩模判决法则控制，如图８．１６（ａ）所示。类似地，
对于任意方向，位置掩模过程可视为由一个位置移动计划控制的

特征相关器和一个位置掩模判决法则控制的反馈环节组成的反馈

系统。如图８．１６（ｂ）所示。
１４２



这些位置和方向掩模过程可合成一个组合的位置 方向掩模

过程。如图８．１６（ｃ）所示，此组合过程可视为由一个位置移动规则

控制的方向掩模过程（上面已描述过其本身即为一个反馈系统）

和由一个位置掩模判决规则控制的反馈元组成的一个一层嵌套反

馈系统。这个组合的位置 方向掩模嵌套反馈系统，使用四分法移

动位置；在移动到的每一预先未排除和未处理的位置上，使用方向

模板判决法则和二分法的方向转动来计算最优的模板匹配方向；

然后基于这些最优匹配方向，用位置掩模判决法则进行位置掩模。

位置掩模和方向掩模所减少的计算量是相互独立的，它们的乘积

即为组合掩模过程中搜索复杂性的减少量。

图 　８．１６
（ａ）方向掩模反馈系统；（ｂ）位置掩模反馈系统；

（ｃ）位置 方向掩模反馈系统
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图８．１６（ｃ）中描述的位置 方向掩模过程既有顺序的又有大

块并行的实现法。顺序实现法顺序地处理反馈回路。大块并行的算
法可通过同时处理在同一个四分水平上的所有未掩模过程的位置

和在同一个二分水平上的所有未掩模的方向来实现。
位置 方向掩模不适合在图像的密集角点处进行。因此，如果

图像角点处处密集，那么位置 方向掩模不能提供优于穷举搜索法
的丝毫好处，因而对于处处密集的角点图用处不大。但是，在图像

中疏散的角点处，位置 方向掩模的程度可能很大。实际上，图像角
点密度下降时，位置 方向掩模的效率大大提高。所选用的特征类
型应基于问题的特性，以使图像特征点密度最小。比如，如果问题
是检测雷达图像中以亮斑形式出现的物体，可以不从通常的边缘
中提取角点，而从接近亮像素的边缘中提取角点以消除不合适的
角点。当模板使用不只一组角点锐度时，效率也会提高。
在导航定位中可给定一个阈值，指定搜索范围，若计算出的最

小的相关值大于此阈值，则继续在此范围的外围指定区域内搜索，
直到所得的最小相关值小于此阈值，对应的位置和方向即为匹配
位置和方向。该过程可用图８．１７表示，其中Ｒ０ 为给定阈值，Ｒ１ 存
放最小旋转相关值，Ｒ２ 存放最小平移相关值。在目标识别中给定
另一个阈值，小于此阈值的所有相关值所对应的位置和方向即为

匹配位置和方向。模板特征点用极坐标表示，这样使用起来非常方
便，因为ＳＡＲ图像的分辨率不随作用距离和飞机高度而变化。当
模板与基准图的分辨率不同时，只须给极坐标的幅值乘以一个比
例因子即可。
因ＳＡＲ是侧视雷达，图像中心不同于旋转中心，如图８．１８所

示。当模板的旋转中心取为雷达下方的地面点处时，很容易检测出
微小的航向偏差，因为ＳＡＲ的作用距离较远，当飞行器有很小的

偏转时，图像都有较大的平移。当然计算位移时应排除航向转动所
产生的平移。
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图８．１７　 导航定位中位置 方向掩模过程图
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图８．１８　ＳＡＲ实时图旋转中心的示意图

三、更精细的边缘匹配［２］

如果不能避免在图像角点密集处进行匹配，就须要进行更精
细的边缘匹配。这时用前面两小节（位置 方向掩模）中的角点匹
配器在可能的匹配位置发出警报，并给出仅一个最可能的方向。然
后由更精细的边缘匹配器决定对于每一警报位置在给定的方向上

是否真正匹配。位置 方向掩膜可以只用角点进行匹配，但更精细
的边缘匹配器通常要用边缘进行匹配。
边缘匹配可基于低水平、中水平或高水平的边缘信息。低水平

的边缘匹配器，独立地处理一幅给定边缘图像中的边缘像素，并把
它们看做是不相关的。比如，文献［６６］中的ｃｈａｍｆｅｒ匹配器就是低
水平的边缘匹配器。它使用一个基于点到点之间距离的匹配量测，
该距离为一幅边缘图像中每一边缘像素到另一幅边缘图像中最接

近的边缘像素之间的距离。同样，上小节（二、位置 方向掩模）的
方法也使用了一个低水平角点匹配量测（即ＲＲ，ｋ（θ｜ｘ，ｙ））。
尽管角点匹配是低水平的，边缘匹配则不能是低水平的。在某
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些测试图像中，使用低水平的边缘匹配器会出现大量的错误警告。
低水平边缘匹配器把最接近的图像边缘像素与模板线段中的特征

像素进行匹配，它在含有边缘簇的图像中的任一位置都有可能匹
配模板，即使模板与边缘簇模式完全不同。原因是只要有图像边缘
簇的地方，就可能有相近于每一模板特征像素的图像特征像素。换
句话说，低水平的边缘匹配使模板像磁铁一样拾取边缘簇。
另一方面，高水平的边缘匹配器把一幅给定边缘图像中的边

缘像素，看做由诸如直线或曲线段的要素组成，它们在产生边缘数
据的记号表示符时要用到［６７］。记号表示符由这些要素和它们在属
性相关图上的相互关系来表示。从图像中提取高水平的信息可能
花费时间，而且不可靠，这是一项正在进行中的研究。
中等水平的匹配则把在连续边缘的相同段上的边缘像素视为

相关的。中等水平匹配相连的特征像素，而低水平匹配器匹配单个
的特征像素。把这一概念用于物体识别问题已有先例。文献［６８］
中的曲线匹配器是一个中等水平匹配器的好例子。曲线被视为连
接像素的序列。两曲线之间的距离则通过计算它们相应序列上对
应点之间的距离来决定。一个低水平的曲线匹配器将匹配第一条
曲线上的每一像素与第二条曲线序列上的对应点，但第一条曲线
上的一个像素离第二条曲线序列上的对应点的距离，不一定比离
第二曲线上的其他点的距离更近。中等水平的匹配器试图以形状
及近似度来匹配曲线段，这种方式利用了边缘段上点的序贯连续
性，它能在有边缘簇时正确检测物体，而不求助于高水平的记号表
示符。本书采用的是中等水平的边缘匹配器。

四、仿真实验及性能分析

假设原图是一幅分辨率为５ｍ的１２８×１２８的ＳＡＲ地面图像，
并假定它为数字地图数据库中的基准图，并把对其进行旋转（逆时
针为正）、平移（向右、向下为正）和加入高斯白噪声后所得的图像
当做实时图，设为图Ａ和图Ｂ。图Ａ将原图旋转了－０．２°，旋转中
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心在图像中心正下方，相距２０００个像素点，也即ＳＡＲ的视区距飞
行器正下方１０ｋｍ远；平移为Δｘ＝１，Δｙ＝２（本书中平移单位若
未注明皆为像素点个数）；加入的高斯白噪声方差为０．４。图Ｂ将
原图旋转了０．１°，旋转中心在图像中心正下方，距其５０００个像素
点，也即ＳＡＲ的视区距飞行器正下方２５ｋｍ远；平移为Δｘ＝－１，

Δｙ＝１；加入的高斯白噪声方差为０．６。图８．１９（ａ）为所要搜寻的
平台的模板，其分辨率与ＳＡＲ图像的分辨率之比为２∶１。
图８．１９（ｂ）是用拉普拉斯算法对原图提取的边缘，图８．１９（ｃ）

是用模拟退火进行代价最小化法对其提取的边缘图像，可以明显
地看出后者的优势。根据图８．１９（ｃ）在边缘密度较小的区域选择
窗口，如图８．１９（ｄ）所示。对图Ａ和图Ｂ在各窗口内提取边缘，分
别如图８．１９（ｅ）和（ｆ）所示。表８．３为各窗口的匹配结果。图

８．１９（ｇ）显示了用图８．１９（ａ）作为模板，在图８．１９（ｃ）中搜索后得
到的匹配位置。由于平台是圆的，不存在方向性，因此方向掩模过
程可以省去，以加快搜索过程。该模板在图Ａ和图Ｂ中的搜索过程
也一样，只是须要先提取整幅图像的边缘。
上述匹配方法的位置精度还跟图像的分辨率有关，方向精度

还跟旋转中心到图像中心的距离有关。从表８．３可以看出，在本例
中该法能计算出一个像素，即５ｍ的位置偏差，对于２５ｋｍ远的视
区该法能计算出０．１°的方向偏差（方向转动的最小间隔取为

０．０２°）。
表８．３　 各窗口的匹配结果

　　 窗口

结果 　　

图８．１９（ｅ） 图８．１９（ｆ）

１ ２ ３ １ ２ ３

Δｘ １ １ １ －１ －１ －１

Δｙ ２ ２ ２ １ １ １

Δθ／（°） ０．２０００００．２０００００．２０００００．１０００００．１０００００．１００００
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在具体应用中，目标模板的边缘和地图的边缘及其距离变换
都是可以事先算好并存储起来的。本例中对所有窗口进行匹配的
串行算法在４８６（内存４ＭＢ，主频３３ＭＨｚ）上运行不到５ｓ，实际
上各窗口的匹配过程可以同时进行，边缘提取和位置 方向掩模的
并行算法也都很容易实现，在并行机上运行可以达到快速的实时
要求。
位置 方向掩模在两个方面加速了模板匹配。首先，它能在未

排除的区域排除位置和方向，而不必在（ｘ，ｙ，θ）的所有可能组合
中进行穷举搜索。另外，对每个认为是物体可能出现的位置
（ｘ，ｙ），位置 方向掩模仅产生一个或极少数的θ值。更精细的边缘
匹配只须对那些位置和方向而不是所有可能的（ｘ，ｙ，θ）进行，候
选点仅是所有（ｘ，ｙ，θ）的一小部分。

８．４　 小 　 结

本章主要论述了以下几个问题：
（１）概述了图像匹配和边缘提取的发展情况，指出了须要解

决和存在的问题，考察、分析了有关的图像处理方法，提出了

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的图像匹配方案。
（２）本章描述的边缘提取方法能提取多种类型的边缘，具有

一定的平滑噪声能力；边缘组态在退火过程中能自动地形成连续
的、细的、清晰的且能反映原图像主要特征的边缘图像；对于复杂
的地面图像，它能提取高质量的边缘。该法可以根据图像的特点设
计差异测量函数，根据期望边缘的特性给定加权系数，灵活性很
大。作者在实验的过程中还发现，该法有许多技巧可进一步挖掘。
仿真实验结果显示了该法的有效性。当然，图像边缘提取这一研究
课题在理论和方法上都还不够完善，模拟退火法本身也不是很完
美，用模拟退火法进行代价最小化提取边缘的方法仍有待于进一
步研究和发展。
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（３）本章描述的匹配方法能完成迅速、准确、自动地搜索识别
和定位等功能，并能在任意指定的位置和方向范围内进行搜索、匹
配，直观易行，灵活性大。研究结果表明，该方法是适合于在

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中应用的。
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第九章 　ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统
与其他系统的融合 　　　

９．１　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统

在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，当ＳＡＲ处于空 空工作状态，
或为了隐身而停止工作，或机动太大而不能成像时，ＳＡＲ便失去
了对ＩＮＳ修正的能力。为了保证高精度的导航信息，并为ＳＡＲ提
供高质量的运动补偿，有必要在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统中引入其他导
航系统。
由于ＧＰＳ的优良性能和使用的广泛性，在此首先研究

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统。该系统中ＩＮＳ，ＳＡＲ，ＧＰＳ及机载
数字地图四者可以相互构成非常密切的关系。例如，ＧＰＳ与数字
地图组合用来导航，可使用户直观、迅速地了解自己所处的位置和
周围环境［６９］，利用ＧＰＳ载波相位的位置和速度信息可确定ＳＡＲ
图像的绝对位置［２］，由前文６．３可知，用ＧＰＳ信息还可对ＳＡＲ平
台进行修正。因而，整个系统具有很高的导航精度、很好的容错性
和很强的重构能力。

一、ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ系统的总体结构

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的结构框图如图９．１所示。

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统主要由目标识别和导航信息融合
两大部分构成。目标识别部分由目标模板、图像匹配和ＳＡＲ传感
器构成；导航信息融合部分由ＩＮＳ，ＧＰＳ接收机，ＳＡＲ传感器，图像
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匹配，数字地图数据库，ＳＡＲ视区及定位参数计算，卡尔曼滤波器
构成。

图９．１　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ系统原理结构框图

数字地图数据库中存储着飞行区域的高度信息，障碍物、目标
点等的位置信息，威胁区域信息以及地标信息等。在系统的导航过
程中，把校正后的ＳＡＲ实时图像与从数字地图数据库中查询到的
相应于ＳＡＲ测绘区的地图进行匹配，可得到ＩＮＳ的位置和方位偏
差，将其作为观测量送到卡尔曼滤波器与其他观测量一起进行
滤波。

ＧＰＳ接收机通过对４颗以上卫星的观测，可获得载体的实时
位置、速度等信息，将这些信息与来自ＩＮＳ的相应信息进行比较，
可得到ＧＰＳ的测量偏差，将其作为观测量送到卡尔曼滤波器与其
他观测量一起进行滤波。
卡尔曼滤波器将来自ＧＰＳ的测量偏差与来自图像匹配的ＩＮＳ

位置和方位偏差进行融合，可计算出导航误差估计，从而校正ＩＮＳ
并获得当前精确的导航信息。这些导航信息用来校正系统中的传
感器误差，并为控制系统提供决策信息，从而使飞行器按预置航路
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精确飞行。由此可见，信息融合技术对整个系统的精确导航来说，
具有十分重要的作用，研究适合ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的信息
融合技术，无疑具有非常重要的意义。因此，本书在第十章将对

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的信息融合技术进行研究。

二、ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的算法原理

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统算法原理框图如图９．２所示。导
航处理器给ＧＰＳ接收机提供导航状态信息，辅助载波的跟踪和捕
获ＧＰＳ码。这对于飞行器在高动态情况下，尤其是具有干扰和非
最佳卫星几何结构时，提高卫星跟踪能力是非常有用的。

图９．２　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统导航算法原理框图

ＩＮＳ由加速度计、陀螺仪和平台（数字平台）组成，可测量载体
运动的有关状态。ＩＮＳ将含有增量的速度和角度测量值提供给导
航处理器，导航处理器利用这些测量值来求解惯导力学编排方程，
可以很快获得导航解。导航解包括载体的实时位置、速度和姿态。

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统采用卡尔曼滤波方法来校正导
航误差。采用这种方法时，卡尔曼滤波器用ＧＰＳ的伪距和伪距率
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作为测量值。这就使得ＩＮＳ可以像前面提到的那样，用于辅助载波
的跟踪和捕获ＧＰＳ码。相应于ＩＮＳ获得的伪距和伪距率与接收机
测量值相比较，可构成测量误差矢量。
滤波器采用ＩＮＳ动态误差模型和ＧＰＳ测量误差特性，将这些

误差源的信息进行融合得到导航校正信息。利用ＧＰＳ更新值，系
统滤波器可以对载体的位置、速度、姿态、加速度偏差、陀螺漂移、

ＧＰＳ钟偏和ＧＰＳ钟漂进行校正。

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统还可以使用ＳＡＲ测量值来校
正ＩＮＳ误差。与ＧＰＳ测量值的处理过程一样，ＳＡＲ测得的载体位
置与ＩＮＳ测得的位置进行比较，可得到同一坐标系中ＳＡＲ的测量
偏差。滤波器采用ＳＡＲ测量误差模型和ＩＮＳ动态误差模型，获得
校正值来校正误差源。利用ＳＡＲ更新值，系统滤波器也可以对载
体的位置、速度、姿态、加速度偏差和陀螺漂移进行校正。

三、ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的数学模型

随着数字计算机性能的不断提高，使得对飞行器上多传感器
数据进行优化组合成为现实。在先进的航空电子系统中，人们采用
卡尔曼滤波器来处理精确的ＧＰＳ数据和ＩＮＳ数据。这种导航系统
具有良好的鲁棒性，它既具有ＧＰＳ的长期稳定性，还具有ＩＮＳ的
高动态特性。ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统的成功使用，使人们看到了在该
系统中融合其他航空电子传感器如ＳＡＲ的良好前景。

ＳＡＲ具有典型的雷达特性，它可以获得高分辨率的地面目标
图像，这种高分辨率的图像可用于目标识别。其方法是将匹配模板
放在对应的图像点阵上，一旦识别了目标，就会提供出目标相对于
载体的位置以及载体的即时位置［６］。ＳＡＲ的测量值既可用于辅助
导航，又可用于目标识别。
本节主要建立ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的数学模型。

１ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的状态方程
本文建模的惯导系统为Ｓ／ＤＩＮＳ，以东北天地理坐标系为建
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立动力学方程的基准坐标系。于是，可得ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航
系统的状态方程为

Ｘ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋Ｇ（ｔ）Ｗ（ｔ） （９．１．１）
式中，Ｘ（ｔ）是系统状态向量，由系统的多种误差组成。即

Ｘ（ｔ）＝ ［ｅ　ｎ　ｕ　δｖｅ　δｖｎ　δｖｕ　δＬ　δλ　δｈ　
εｘ　εｙ　εｚ　εｍｘ　εｍｙ　εｍｚ　 ｘ　 ｙ　 ｚ

Δｔｒ　δｔｒ　φｘ　φｙ　φｚ］
Ｔ （９．１．２）

其中，ｅ，ｎ，ｕ是三维姿态角误差；δｖｅ，δｖｎ，δｖｕ 是三维速度误差；

δＬ，δλ，δｈ分别是纬、经度和高度误差；εｘ，εｙ，εｚ 是陀螺常值漂移；

εｍｘ，εｍｙ，εｍｚ是陀螺一阶马尔可夫漂移；ｘ，ｙ，ｚ是加速度计零偏；

Δｔｒ，δｔｒ是ＧＰＳ钟偏及钟漂；φｘ，φｙ，φｚ 是ＳＡＲ天线姿态角误差。

Ｆ（ｔ）＝

ＦＩＮＳ（１８×１８） ０（１８×２） ０（１８×２）
０（２×１８） ＦＧＰＳ（２×２） ０（２×３）
０（３×１８） ０（３×２） ＦＳＡＲ（３×３

熿

燀

燄

燅）

（９．１．３）

其中，ＦＧＰＳ是ＧＰＳ动态矩阵；ＦＳＡＲ是ＳＡＲ动态矩阵；ＦＩＮＳ是ＩＮＳ动
态矩阵。

ＦＩＮＳ＝
Ｆｎ（９×９） Ｆｓ（９×９）
０（９×９） Ｆｍ（９×９［ ］）

Ｆｓ＝

Ｃｎｂ（３×３） Ｃｎｂ（３×３） ０（３×３）
０（３×３） ０（３×３） Ｃｎｂ（３×３）
０（３×３） ０（３×３） ０（３×３

熿

燀

燄

燅）

Ｆｍ ＝－ｄｉａｇ［０　０　０　β　β　β　α　α　α］。其中，β是陀螺反
相关时间，α是加速度计反相关时间；Ｆｎ为ＩＮＳ对应９个基本导航
参数的动态矩阵。

Ｇ（ｔ）＝

ＧＩＮＳ（１８×９） ０（１８×２） ０（１８×３）
０（２×９） ＧＧＰＳ（２×２） ０（２×３）
０（３×９） ０（３×２） ＧＳＡＲ（３×３

熿

燀

燄

燅）

（９．１．４）

其中

５５２



ＧＩＮＳ＝

Ｃｎｂ（１８×３） ０（１８×２） ０（１８×３）
０（９×３） ０（９×３） ０（９×３）
０（３×３） Ｉ（３×３） ０（３×３）
０（３×３） ０（３×３） Ｉ（３×３

熿

燀

燄

燅）

ＧＧＰＳ＝
１ ０［ ］０ １

，　ＧＳＡＲ ＝
１ ０ ０
０ １ ０
熿

燀

燄

燅０ ０ １
系统噪声Ｗ（ｔ）为

Ｗ（ｔ）＝ ［Ｗεｘ　Ｗεｙ　Ｗεｚ　Ｗεｍｘ　Ｗεｍｙ　Ｗεｍｚ　Ｗ ｘ　
Ｗ ｙ　Ｗ ｚ　ＷΔｔｒ　Ｗδｔｒ　Ｗφｘ　Ｗφｙ　Ｗφｚ］Ｔ

（９．１．５）

Ｆ（ｔ）（２３×２３）是组合系统的动态矩阵，其中包含有９０％ 的零元
素。Ｇ（ｔ）（２３×１４）是噪声系数矩阵，它包含９５％的零元素。这两个
矩阵均为系数矩阵。

２系统观测方程
组合系统的测量信息包括ＧＰＳ测得的伪距ρＧ 及伪距率ρＧ，

相对于ＩＮＳ给出的位置处的伪距ρＩ及伪距率ρＩ，ＳＡＲ的距离ＲＳ，
距离率ＲＳ，方位角Ａ及俯仰角Ｅ，ＩＮＳ估算的距离ＲＩ及距离率ＲＩ。

ＳＡＲ的距离测量值是通过测量雷达脉冲的往返时间Ｔ而得
到的，即

Ｒ＝ ｃ２Ｔ

ｃ是脉冲传播速度。距离率是通过测量多普勒频移Ｆｄ而得到的，即

Ｒ＝ ｃ２ｆ
Ｆｄ

ｆ是脉冲传输频率。
许多ＳＡＲ系统都包含一种单脉冲雷达模式，该模式用来测量

瞄准线矢量的方位角Ａ和俯仰角Ｅ。所谓瞄准线矢量是指由载体
指向目标的有向线段；瞄准线矢量与ＳＡＲ天线坐标系ｙ轴的夹角
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就是方位角Ａ，与ｚ轴的夹角就是俯仰角Ｅ。所谓的单脉冲具有用
一个脉冲就可以获得所有角度信息的能力。单脉冲雷达有两个天
线，它们用来形成两个方向略有差异的相似波束。这两个天线通道
与混频器相连，从而获得和信号与差信号。而混频器则用以合成接
收机的射频信号。差通道天线模式将直接显示两波束间的零值，和
通道天线模式将直接显示两波束间的峰值。这使得窄带信号跟踪
与角度测量雷达具有很高的精度。

ＳＡＲ天线姿态的稳定对于其成像及目标识别有着重要的影
响。天线姿态的稳定是靠天线伺服平台实现的，这里所说的姿态稳
定是相对于瞄准线单位矢量而言的。天线平台的伺服误差是造成
天线姿态不稳定的主要因素。天线姿态不稳定将造成天线波束指
向误差，它对雷达成像的影响是使回波多普勒信号的幅度产生调
制。按照成对回波理论，调制频率较高，则会造成旁瓣电平的加大。
天线水平方波束指向误差造成的影响要复杂些。

ＳＡＲ的测量值可表示为
珟ＺＲ ＝ＲＳ＋ＶＲ （９．１．６）
珟ＺＲ ＝ＲＳ＋ＶＲ
珟ＺＡ ＝Ａ＋ＶＡ
珟ＺＥ ＝Ｅ＋ＶＥ （９．１．７）

Ａ，Ｅ分别为方位角及俯仰角的真值。ＶＲ，ＶＲ，ＶＡ，ＶＥ 是测量误差，
可以认为是白噪声。
系统观测方程为

ＺＫ ＝

ρＧ－ρＩ
ρＧ－ρＩ
ＲＳ－ＲＩ
ＲＳ－ＲＩ
　Ａ
　

熿

燀

燄

燅Ｅ

（９．１．８）

线性化后可得
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Ｚ（ｔ）＝Ｈ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋Ｖ（ｔ） （９．１．９）

Ｈ（ｔ）是组合系统的测量矩阵，包含７８．７％ 的零元素，是系数矩
阵。Ｖ（ｔ）是测量噪声。ＳＡＲ的方位角Ａ及俯仰角Ｅ 与系统状态的
关系见表９．１。ＳＡＲ的距离ＲＳ和距离率ＲＳ 与系统状态的关系见
表９．２。

表９．１　ＳＡＲ方位角与俯仰角测量矩阵

　　　（滤波器测量矩阵中的非零元素）

系统状态 方位角Ａ 俯仰角Ｅ

δｒ Ｃｎａｙ Ｃｎａｚ

 ＬＣｎａｙξ２ ＬＣｎａｚξ２

φ ＬＣｎａｙξ２Ｃｎｂ ＬＣｎａｚξ２Ｃｎｂ

表９．２　ＳＡＲ方位角与距离率测量矩阵

　　　（滤波器测量矩阵中的非零元素）

系统状态 距离ＲＳ 距离率ＲＳ

δｒ ξ１ ＶｎａＳ

δｖ ０ ξ１

其中，δｒ是飞行器的位置误差；是飞行器的姿态误差；δｖ是飞行
器的速度误差；φ是天线姿态误差；Ｃ

ｎ
ａ是从天线坐标系到导航坐标

系的转换矩阵；Ｖｎａ 是天线坐标系的运动速度在导航坐标系中的投

影；Ｓ是相应的单位转换矩阵；Ｌ是雷达到目标的距离；ξ１ 是ＲＳ与

δｒ，ＲＳ与δｖ间的关系矩阵；ξ２ 是导航坐标系与瞄准线矢量之间夹

角的余弦矩阵的反对称矩阵；Ｃｎｂ是从机体坐标系到导航坐标系的
转换矩阵。
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３．ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统仿真研究
本节采用卡尔曼滤波器，用方差分析法对ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组

合导航系统进行仿真研究。考虑到Ｆ（ｔ），Ｇ（ｔ）和Ｈ（ｔ）的特点，即
都是系数矩阵，在进行仿真时采用了相应的算法以减小计算量，提
高仿真速度。系统仿真框图如图９．３所示。

图９．３　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ系统仿真框图

飞行器的飞行轨迹由专门的仿真程序产生，提供包括时间、即
时位置、速度、姿态、航向及加速度等信息。整个航迹有滑跑、起飞、
爬高、平飞等过程。总飞行时间为１ｈ，如图９．４所示。按照几何位
置误差系数最小的原则，从可见星中选择４颗最佳ＧＰＳ导航星，进
一步提高定位精度。ＳＡＲ实时图像与实时地图比较所得的ＩＮＳ
位置误差为５ｍ。仿真初始数据和参数见表９．３。仿真结果如
图９．５～ 图９．７和图９．１１～ 图９．１６所示。
本节还对ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统进行了仿真，仿真结果如

图９．８～ 图９．１０和图９．１８～ 图９．２３所示。
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图９．４　 飞行器的飞行轨迹

表９．３　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ系统仿真初始数据及参数

参 　 数 数 　 组

位置误差（经度、纬度、高度） １″，１″，３０ｍ
速度误差 ０．１ｍ／ｓ，０．１ｍ／ｓ，０．１ｍ／ｓ
姿态角误差 ６００″，６００″，６００″
陀螺常值漂移 ０．１°／ｈ，０．１°／ｈ，０．１°／ｈ
陀螺测量白噪声 ０．０１°／ｈ，０．０１°／ｈ，０．０１°／ｈ
陀螺一阶马尔可夫漂移 ０．１°／ｈ，０．１°／ｈ，０．１°／ｈ
陀螺相关时间 ３６００ｓ，３６００ｓ，３６００ｓ
加速度计零偏 １０－４ｇ，１０－４ｇ，１０－４ｇ
加速度计测量白噪声 １０－５ｇ，１０－５ｇ，２×１０－５ｇ
加速度计相关时间 ３６００ｓ，３６００ｓ，３６００ｓ

ＧＰＳ钟偏 ３０ｍ

ＧＰＳ钟漂 ０．００３ｍ／ｓ

ＧＰＳ伪距测量白噪声 ４０ｍ

ＧＰＳ伪距率测量白噪声 ０．１ｍ／ｓ

ＧＰＳ相关时间 ３６００ｓ

ＳＡＲ天线姿态角误差 ６０″，６０″，６０″

ＳＡＲ距离测量白噪声 ４０ｍ

ＳＡＲ距离率测量白噪声 ０．１ｍ／ｓ

ＳＡＲ方位角测量白噪声 ４０″

ＳＡＲ俯仰角测量白噪声 １６０″
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图９．５　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 东向水平姿态角误差（１σ）

图９．６　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 北向水平姿态角误差（１σ）

图９．７　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 方位角误差（１σ）

图９．８　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统东向

水平姿态角误差（１σ）

图９．９　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统北向 图９．１０　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统

　　　　 水平姿态角误差（１σ） 方位角误差（１σ）
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图９．１１　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 东向水平速度误差（１σ）

图９．１２　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 北向水平速度误差（１σ）

图９．１３　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 垂直速度误差（１σ）

图９．１４　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 纬度误差（１σ）

图９．１５　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 经度误差（１σ）

图９．１６　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 高度误差（１σ）
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图９．１７　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统

　　　　 ＳＡＲ天线姿态角误差（１σ）

图９．１８　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统东向

　　　　 水平速度误差（１σ）

图９．１９　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统北向

　　　　 水平速度误差（１σ）

图９．２０　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统垂直

　　　　 速度误差（１σ）

图９．２１　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统

　　　　　 纬度误差（１σ）

图９．２２　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统

　　　　　 经度误差（１σ）
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图９．２３　ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统高度误差（１σ）

　　 从误差曲线上可以看出，ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的方
位角误差ｕ，速度误差δｖｕ，高度误差δｈ的精度较之ＩＮＳ／ＧＰＳ组
合系统有了显著提高；水平姿态角误差ｅ 和ｎ，速度误差δｖｅ 和

δｖｎ的精度都有不同程度的改善；ＳＡＲ天线姿态的稳定性也得到
改善。
从上面对ＩＮＳ／ＧＰＳ组合系统和ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的

讨论和仿真可以得到下面结论［６９，７０，７１，７２］：
（１）融合ＳＡＲ的ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统的自主性和容错性

较之ＩＮＳ／ＧＰＳ系统有了显著的改善［６９］。
（２）ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的精度较之ＩＮＳ／ＧＰＳ系统有了

较明显的提高。
（３）ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统提供的定位信息使ＳＡＲ天线姿

态的稳定性有了改进，保证了ＳＡＲ成像的质量，从而提高了目标
识别能力和导航定位精度。

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统是一个高性能的组合导航系统，它
具有高自主性、高可靠性强、隐身性和目标识别能力。
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９．２　 地形辅助的ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统通过图像相关获得的观测量只是水
平位置偏差和方位角偏差，未提供ＩＮＳ垂直通道的误差信息，因而
系统垂直通道的误差是发散的。在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合系统与高度表的
组合方式中，尽管系统垂直通道的误差不发散，其精度相对水平通
道的精度来说还较差。在机载地形高程数据可获得的情况下，引入
高程相关的地形辅助导航技术（ＴＡＮ），可大大提高系统垂直通道
的精度，有效地提高系统导航性能。其中地形高程数据和数字地图
图像可以是分别测得的，也可以是同时测得的。比如用合成孔径雷
达干涉仪进行地形测绘时，即能获得地面图像信息，也能获得高度
信息。

１系统组合原理与系统状态方程
地形辅助的ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统的基本原理就是：将校正

后的ＳＡＲ实时图像与相应测绘区的数字地图进行相关比较（或匹
配），得到水平位置误差和方位角误差的观测量。同时计算惯导系
统输出的绝对高程与地形高程之差，作为飞行器相对地面的高程
的估计值，把它与测距高度表（可以是ＳＡＲ本身）实测的相对高程
进行相关比较，得到有关高度误差的观测量。然后经滤波计算出

ＩＮＳ的误差估计值，对ＩＮＳ进行校正，获得当前的导航信息。该信
息又用来查询数字地图和地形高程信息，以及对ＳＡＲ天线进行稳
定、对准和运动补偿。
导航坐标系选用北西天地理坐标系，惯导系统选用捷联系统

（Ｓ／ＤＩＮＳ），组合系统的状态为［２］

Ｘ＝ ［ｎ　ｗ　ｕ　δφ　δλ　δｈ　δｖｎ　δｖｗ　δｖｕ　εｘ　
εｙ　εｚ　 ｘ　 ｙ　 ｚ］Ｔ （９．２．１）

２．观测量的获得及系统量测方程的建立
（１）利用图像相关获得观测量的方法。
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原理和方法见７．１节。量测方程为

Ｚ′ｋ＝ ［ｕ　δφ　δλ］
Ｔ
ｋ ＋Ｖ′ｋ （９．２．２）

（２）高程相关获得观测量的方法。
高程相关的地形辅助算法有ＳＩＴＡＮ算法、ＴＥＲＣＯＭ 算法和

相关极值算法等［７３］。这里采用实时性较好的ＳＩＴＡＮ算法，该法直
接把相对高程的估计值与相对高程的实测值之差作为观测量。同
时，采用计算量较少的一阶泰勒法进行地形随机线性化，获得地形
斜率，可推导出线性化的量测方程为

Ｚ″ｋ＝ ［－ｈｙ　－ｈｘ　１］［ｕ　δφ　δλ］
Ｔ
ｋ ＋Ｖ″ｋ （９．２．３）

式中ｈｙ ＝ｈｋ／φ，为数字地形高程数据中纬度方向的斜率；ｈｘ ＝
ｈｋ／λ，为数字地形高程数据中经度方向的斜率；Ｖ″ｋ为量测噪声，
它由高度表的测量噪声、数字地形高程数据的制作噪声，以及地形
随机线性化噪声等组成［２］。

（３）组合系统的量测方程。
若某一时刻两个子系统都得到了观测量，这一时刻组合系统

的量测方程为式（９．２．２）和式（９．２．３）的合并，即

Ｚｋ ＝ＨｋＸｋ＋Ｖｋ （９．２．４）
式中

Ｈｋ ＝ ０４×２

０ １ ０ ０
０ ０ １ ０
１ ０ ０ ０
０ －ｈｙ －ｈｘ １

０４×















熿

燀

燄

燅

９

Ｖｋ为量测噪声，它合并了式（９．２．２）中的Ｖ′ｋ与式（９．２．３）中的Ｖ″ｋ。
如果地形辅助系统获得观测量的速率比ＳＡＲ辅助系统快，则组合
滤波器的量测方程为式（９．２．４）以一定间隔替换式（９．２．３）的形
式，替换速率为ＳＡＲ辅助系统获得观测量的速率。在下面的仿真
中，假设两者的速率相同。当地形辅助系统和ＳＡＲ辅助系统中有
一个失效后，其信息被隔离，式（９．２．４）降为式（９．２．２）或式
（９．２．３）。下面的仿真中假定两者在某段时间内同时失效，此时无
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观测量送给滤波器，系统为纯惯导工作方式。

３．系统仿真和结论
假设飞行器做匀速直线飞行，初始位置为北纬３４°，东经１１０°，

高度８０００ｍ，初始速度２５０ｍ／ｓ，航向正东，飞行时间３６００ｓ。飞
越的地形通过仿真产生，ＳＡＲ和测距高度表在７００ｓ到１０００ｓ之
间因故停止工作。等效的陀螺漂移误差为０．１°／ｈ，加速度计零偏
为５×１０－４ｇ。并假设ＳＡＲ实时图像与数字地图进行相关比较，所
得的惯导系统水平位置误差为１５ｍ，方位角误差的测量误差为

０．２°，高程相关的地形辅助测量误差为３０ｍ。滤波器更新周期为

１ｓ，滤波初值见表９．４。
表９．４　ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＴＡＮ组合导航系统的滤波初始值

误差项 初始值

δｖｎ，δｖｗ，δｖｕ １０ｍ／ｓ

ｎ，ｗ ８００″

ｕ ２０００″

δφ，δλ １０″

δｈ ３００ｍ

　　仿真结果中的导航信息误差曲线见图９．２４，１６００ｓ以后的曲
线都很平稳。系统稳态误差值见表９．５。从仿真曲线可以看出，飞
机在刚开始和１０００ｓ后，在做直线飞行的情况下很快完成了对
准，并且在初始误差较大的情况下，也能迅速搜索到相应的位置，
给惯导提高修正信息。

表９．５　ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＴＡＮ组合导航系统误差状态的稳态值

误差项 δＲｎ／ｍ δＲｗ／ｍ δｈ／ｍ δｖｎ
ｍ·ｓ－１

δｖｗ
ｍ·ｓ－１

δｖｕ
ｍ·ｓ－１ ｎ

／（″）ｗ／（″）ｕ／（″）

稳态值 ３．１２ ３．１１ ５．５１ ０．０８３ ０．０８２ ０．０９ ９９．３ ９９．１ ３６．６
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图９．２４　ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＴＡＮ组合导航系统的仿真曲线
（ａ）姿态角估计误差曲线；（ｂ）位置估计误差曲线；
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续图９．２４　ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＴＡＮ组合导航系统的仿真曲线
（ｃ）速度估计误差曲线

　　 综上所述，地形辅助的ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统精度高、自主
性强。该系统中既有高程相关辅助，又有图像相关辅助，对于山丘
地形和平坦地形都适用。系统还具有多种功能，其中地形辅助系统
可执行地形跟随、威胁回避等任务，ＳＡＲ还可以用来执行瞄准、抓
获目标等任务。
另外，作者还做了进一步的研究。比如再引入气压高度表提供

长期冗余的高度信息，并采用分散、并行的Ｃａｒｌｓｏｎ联邦滤波技
术，用两个子滤波器分别处理地形辅助系统和ＳＡＲ辅助系统的信
息，同时将气压高度信息送给各个子滤波器，由主滤波器定期对两
个子滤波器进行信息融合和重调校正。这样两个子系统能独立工
作，从而整个系统的精度、容错性和其他性能又有了进一步的
改善。
在此基础上引入ＧＰＳ，可以构成ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＧＰＳ／ＴＡＮ组合
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导航系统，其组合原理框图见图 ９．２５。由前面几节可知，

ＩＮＳ／ＳＡＲ，ＩＮＳ／ＧＰＳ，ＴＡＮ三种系统各有优、缺点，把它们结合在
一起则可互相取长补短。该系统精度高、容错性好、机动性强、适用
区域广，并具有自主性能和隐身性能。仿真结果证明了该系统的优
良导航性能，仿真所用的飞行轨迹与９．１节类似。

图９．２５　ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＧＰＳ／ＴＡＮ组合导航系统的原理框图

９．３　ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统

罗兰 —Ｃ系统是一种远程无线电导航系统，它具有作用距离
远、定位精度高、稳定性好等优点。随着我国罗兰 —Ｃ系统三个沿
海台链的建设成功，罗兰—Ｃ系统的应用将越来越广泛。而且该系
统在陆地使用也有很大的潜力，完全可以开发利用，为航运、选矿、
交通等行业提供定位服务。我国关于这方面的试验已有报道。
在ＩＮＳ／ＳＡＲ 组合系统中引入罗兰 —Ｃ 系统，可以弥补

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统动态性能较差的缺点，因为罗兰 —Ｃ系统
接收机的抗干扰性相对较强，利用罗兰 —Ｃ系统能够提供相对稳
定的长期水平位置信息，提高整个系统的动态性能。这样便构成了
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ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统，该系统集中了罗兰 —Ｃ系统
和ＩＮＳ／ＳＡＲ系统的优点，精度高、容错性好，而且我国能独立控制
罗兰 —Ｃ系统，这使得整个系统的军事应用价值很高。

１．组合原理和方法

ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统由ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统和

ＩＮＳ／罗兰 —Ｃ子系统组成，其组合原理框图见图９．２６。由于罗兰
—Ｃ系统和ＳＡＲ不能修正ＩＮＳ的垂直通道，可引入气压高度表或
相关的地形辅助技术来修正ＩＮＳ的高度误差，考虑到沿海台链所
在地区地形平坦，故采用气压高度表提供长期的高度信息。

图９．２６　ＩＮＳ／ＳＡＲ罗兰 —Ｃ组合导航系统的原理框图

ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统的原理及构造见第五章。

ＩＮＳ／罗兰 —Ｃ子系统的工作原理是将罗兰 —Ｃ接收机测量
到的主台 Ｍ，第一副台 Ｓ１到载体的信号传播时间差（Ｔｉｍｅ
Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ）ＴＤ１ 和主台、第二副台Ｓ２到载体的信号传播时间差

ＴＤ２，与用ＩＮＳ位置、罗兰 —Ｃ发射台位置和发射机发射延时
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（ＥＤ）计算出的这两个时间差ＴＤＩＮＳ１，ＴＤＩＮＳ２ 进行比较，其结果作
为观测量送给子滤波器１进行滤波。
罗兰 —Ｃ系统的测时误差模型为

δＴＤ ＝ （－１／Ｔ）δＴＤ＋Ｗ （９．３．１）
其中，δＴＤ为罗兰—Ｃ系统的测时误差，Ｔ为一阶马尔可夫过程的
相关时间，Ｗ 为驱动白噪声。设ｃ为电波传播速度，ρ１ 为主台到罗
兰 —Ｃ接收机的测地距离，ρ２ 为第一副台到罗兰 —Ｃ接收机的测
地距离，则

ＴＤＩＮＳ１ ＝ （ρ２－ρ１）／ｃ＋ＥＤ１ （９．３．２）
其误差为

δＴＤＩＮＳ１ ＝ （δρ２－δρ１）／ｃ （９．３．３）

ρ１ 即为图９．２７中的大圆距离ρω，其误差为

δρ１ ＝－ｒ（ｃｏｓψωδφ＋ｃｏｓφｓｉｎψωδλ）／ｃ （９．３．４）
式中ψω ＝ａｒｃｔａｎ｛ｃｏｓφωｓｉｎ（λω－λｐ）／［ｓｉｎφωｃｏｓφｐ－ｃｏｓφωｃｏｓ（λω－
λｐ）ｓｉｎφｐ］｝，ψω所在象限由ｔａｎψω和λω－λｐ的符号决定，见表９．６。

图９．２７　 大圆几何关系
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表９．６　ψω 所在象限判决表

ｔａｎψω ＋ － ＋ －

λω－λｐ ＋ ＋ － －

ψω 所在象限 一 二 三 四

同理可得δρ２ 和δρ３，并计算出δＴＤＩＮＳ１ 和δＴＤＩＮＳ２。

２．组合滤波
组合滤波采用Ｃａｒｌｓｏｎ联邦滤波算法。建模的惯导系统为Ｓ／Ｄ

ＩＮＳ，导航坐标系选为东北天地理坐标系。子滤波器１的状态变量
为

Ｘ１ ＝ ［δｖｅ　δｖｎ　δｖｕ　δφ　δλ　δｈ　ｅ　ｎ　ｕ　εｘ　εｙ
εｚ　 ｘ　 ｙ　 ｚ　δｈｂ　δＴＤ１　δＴＤ２］Ｔ

其中δＴＤ１，δＴＤ２ 为两个ＴＤ 的误差。量测方程为

Ｚｋ ＝
δＴＤＩＮＳ１－δＴＤ１

δＴＤＩＮＳ２－δＴＤ２
δｈ－δｈ

熿

燀

燄

燅ｂ

＋Ｖｋ ＝

（ｒ（ｃｏｓψω－ｃｏｓψｓ１）／ｃ）δφ＋（ｒｃｏｓφ（ｓｉｎψω－
ｓｉｎψｓ１）／ｃ）δλ－δＴＤ１

（ｒ（ｃｏｓψω－ｃｏｓψｓ２）／ｃ）δφ＋（ｒｃｏｓφ（ｓｉｎψω－
ｓｉｎψｓ２）／ｃ）δλ－δＴＤ２

δｈ－δｈ

熿

燀

燄

燅ｂ

＋Ｖｋ

（９．３．５）
子滤波器２的状态变量为

Ｘ２ ＝ ［δｖｅ　δｖｎ　δｖｕ　δφ　δλ　δｈ　ｅ　ｎ　ｕ　εｘ　εｙ
εｚ　 ｘ　 ｙ　 ｚ　δｈｂ］Ｔ （９．３．６）

量测方程为

Ｚ′ｋ＝ ［φｕ　δφ　δλ　δｈ　δｈｂ］
Ｔ
ｋ ＋Ｖ′ｋ （９．３．７）
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３．系统仿真及结论
假设飞机飞行时间为１４００ｓ，初始状态为：北纬３０°，东经

１１５°，高度８０００ｍ，航向顺时针偏东５５°，速度３００ｍ／ｓ。飞机飞行
高度保持８０００ｍ不变，水平飞行剖面见图９．２８（ａ）。框１内为协调
右转弯，框２内为一段Ｓ型机动飞行，框３内为一段盘旋飞行，框４
内为两段紧接的转弯飞行，其他均为巡航状态。并假设飞机处于这
四个机动段时，ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统的信息被隔离，ＩＮＳ的修正信息
仅由子滤波器１提供。传感器的精度见表９．７，滤波初始值见表

９．８。ＳＡＲ实时图像与数字地图相关比较所得的ＩＮＳ水平位置偏
差的估计误差为１０ｍ（１σ），航向角偏差的估计误差为０．２°（１σ）。
两个子滤波器的更新周期为１ｓ，主滤波器的融合周期也为１ｓ。

表９．７　ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统的传感器精度

传感器误差项 误差值（１σ） 相关时间

陀螺漂移 ０．１°ｈ １ｈ

陀螺测量白噪声 ０．００１°／ｈ ０

加速度计偏置 ５×１０－４ｇ ０．５ｈ

加速度计测量白噪声 ５×１０－６ｇ ０．５ｈ

罗兰 —Ｃ接收机时差相关误差 １．５μｓ（４５０ｍ） １ｈ

罗兰 —Ｃ接收机时差白噪声 ０．３μｓ（９０ｍ） ０

气压高度表高度偏置 １００ｍ ｄ１／ｖＧ

气压高度表测量白噪声 ５ｍ ０

ｄ１（相关距离）＝４５０ｋｍ，ｖＧ 为地速

４７２



表９．８　ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统的滤波初始值

误差项 初始值（１σ）

速度误差 １ｍ／ｓ

水平姿态误差角 ３００″

航向误差角 １５００″

经纬度误差角 １５″

高度误差 ５００ｍ

系统仿真曲线见图９．２８中（ｂ）～ （ｄ），其中主要显示的是主
滤波器水平方向的导航信息误差曲线及姿态角误差曲线。
图９．２８（ｃ）中上面两条曲线为下面两条曲线在纵坐标０～２５ｍ内

的放大，其相应的纵轴刻度在右边。图９．２８（ｄ）中ｕ的完整曲线在
最底下，其纵轴刻度在图框右边。在巡航段，系统精度主要取决于

ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统的精度，其中三维位置和航向角都是直接的观测
量。由于相应的图像匹配算法具有很强的初始捕获能力，即使初始
位置误差较大，系统误差也能迅速下降。在大机动段，ＩＮＳ／ＳＡＲ子
系统的信息被隔离，位置和速度误差上升，机动结束后，ＳＡＲ开始
正常工作，误差曲线立刻被拉回。如果机动时间很长，误差最终将
保持在ＩＮＳ／罗兰—Ｃ子系统的精度范围内，而不是按原趋势无限
上升。总的看来，整个系统的导航精度很高，飞机虽有大的机动，曲
线也能很快趋于平稳，这体现了系统良好的导航性能。

ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统的精度和性能可以与目前
通用的ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统相比。如果把导航台看做导航星，

ＩＮＳ／罗兰 —Ｃ子系统的定位方法和结构设计与ＩＮＳ／ＧＰＳ系统的
很接近。但ＩＮＳ／ＧＰＳ系统有一个不可克服的缺点，就是ＧＰＳ不是
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由我国控制，并且其信号容易受到干扰，在战争条件下不太可靠。

ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统则有战术条件这方面的优势。

图９．２８　ＩＮＳ／ＳＡＲ罗兰 —Ｃ组合导航系统的仿真结果
（ａ）飞机水平飞行剖面；（ｂ）水平速度估计误差曲线；
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续图９．２８　ＩＮＳ／ＳＡＲ罗兰 —Ｃ组合导航系统的仿真结果
（ｃ）水平位置估计误差曲线；（ｄ）姿态角估计误差曲线
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９．４　ＳＡＲ／单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组合导航系统

单轴稳定捷联系统结构简单、体积小、质量轻，又比纯捷联系
统降低了对陀螺动态范围的要求，是一种易于实现的低成本惯导
系统。对于大多数飞行器，尤其是一些导弹，它们机动时的俯仰角
速率和方位角速率比横滚角速率要小得多，最大也在６０°／ｓ以下。
单轴稳定捷联系统在速率方位平台的基础上，把平台的俯仰稳定
轴取消，只保留隔离飞行器横滚机动的稳定轴。这样避免了陀螺在
飞行器横滚轴方向的进动，使陀螺的进动角速率不超过６０°／ｓ，可
保证其具有惯性级的精度。而且在不作３６０°大横滚的对象中，导
电滑环可以完全不用，既提高了可靠性，又降低了成本。
在机载数字地图可获得的情况下，利用ＳＡＲ的图像辅助作用

来修正单轴稳定捷联惯导系统，可构成ＳＡＲ／单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组
合导航系统。它精度高、自主性强、实用性好，集中了ＳＡＲ和单轴
稳定Ｓ／ＤＩＮＳ两者的优点，具有很大的军用价值和很好的应用前
景。尤其在中远程导弹的全程制导中，用ＳＡＲ 校正单轴稳定

Ｓ／ＤＩＮＳ，提高中制导精度，末制导时用ＳＡＲ进行搜索、识别、瞄
准、导引导弹攻击目标，可使导弹命中率大大提高。

１．系统的组合原理和方法

ＳＡＲ／单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组合导航系统的组合原理就是将

ＳＡＲ实时地形图与相应测绘区的数字地图进行比较，得到的水平
位置和航向偏差做为观测量，然后经滤波计算出单轴稳定

Ｓ／ＤＩＮＳ的误差估计对其进行校正，获得当前精确的导航信息。该
信息又可用来对ＳＡＲ天线进行稳定、对准、运动补偿以及计算

ＳＡＲ的视区和定位参数，用来查询数字地图库中的相应区域。
组合滤波器采用卡尔曼滤波器，算法采用 ＵＤＵＴ 协方差分解

滤波器算法。滤波器的状态方程为单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ的误差方
程［７５］，导航坐标系选为东北天地理坐标系。这里仅考虑水平通道，
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不考虑垂直通道与水平通道间的交联影响，因垂直速度误差对导
航精度的影响较小，可以忽略。建模的误差状态为

Ｘ＝ ［δｖｅ　δｖｎ　δφ　δλ　ｅ　ｎ　ｕ　εｃｘ　εｃｙ　εｃｚ　εωｘ　
εωｙ　εωｚ　 ｘ　 ｙ　εｋｘ　εｋｙ　εｋｚ　 ｋｘ　 ｋｙ　 ｋｚ］Ｔ

其中，δｖｅ，δｖｎ分别为东向和北向速度误差；δφ，δλ分别为纬度和经
度误差；ｅ，ｎ，ｕ为三维姿态角误差；εｃｘ，εｃｙ，εｃｚ 为陀螺常值漂移；

εωｘ，εωｙ，εωｚ 为陀螺一阶随机马尔可夫过程漂移；ｘ，ｙ 为加速度计

一阶随机马尔可夫过程零偏；εｋｘ，εｋｙ，εｋｚ 为陀螺刻度系数；ｋｘ，ｋｙ，
ｋｚ 为加速度计刻度系数。

ｋ时刻的量测方程为

Ｚｋ ＝ ［δφ　δλ　ｕ］
Ｔ
ｋ ＋Ｖｋ

其中Ｅ［ＶｉＶＴ
ｊ］＝Ｒδｉｊ，Ｒ的大小取决于数字地图的制作误差、ＳＡＲ

图像的测量误差、图像处理算法的性能以及计算机计算误差等
因素。

２．系统仿真与结论
假定飞行器做匀速直线飞行，初始值为北纬３０°，东经１１０°，高

度８０００ｍ，飞行时间１４００ｓ，航向正东，速度３００ｍ／ｓ。加速度计
零偏为５×１０－４ｇ（１σ），等效的陀螺漂移误差为０．５°／ｈ（１σ）。滤波
初始值如下：速度误差１ｍ／ｓ（１σ），经纬度误差角３″（１σ），高度误差
为１００ｍ（１σ），水平姿态误差角３００″（１σ），方位误差角１５００″（１σ）。

ＳＡＲ实时图像与相应数字地图比较所得的水平位置偏差的估计
误差为１０ｍ（１σ），方位角偏差的估计误差为０．２°（１σ），滤波器修
正速率为１ｓ。
系统仿真的导航信息误差曲线见图９．２９，其中（１σ）表示均方

根误差曲线，（ＭＣ）表示蒙特卡罗仿真误差曲线。可以看出，ＳＡＲ／
单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组合导航系统的精度很高，具有较好的导航
性能。
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图９．２９　ＳＡＲ／单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组合导航系统的仿真曲线
（ａ）东向速度估计误差；（ｂ）北向速度估计误差；
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续图９．２９　ＳＡＲ／单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组合导航系统的仿真曲线
（ｃ）东向位置估计误差；（ｄ）北向位置估计误差；
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续图９．２９　ＳＡＲ／单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组合导航系统的仿真曲线
（ｅ）水平姿态角估计误差；（ｆ）方位角估计误差
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　　Ｓ／ＤＩＮＳ是目前研究较多的惯导系统，单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ是适
合我国国情的一种低成本、实用性好的惯导系统。本节对单轴稳定

Ｓ／ＤＩＮＳ／ＳＡＲ系统进行仿真研究，结果显示利用ＳＡＲ的图像辅助
作用对惯导进行修正，有效地提高了导航精度，这种精度目前只有

ＧＰＳ／惯性基准导航系统和高程相关的地形辅助导航系统能与之
相比较。随着图像处理、合成孔径雷达、滤波及计算机等技术的发
展，这种修正精度还可进一步提高，ＩＮＳ／ＳＡＲ系统在军用飞机、导
弹制导、武器投放等方面将起到越来越重要的作用。

９．５　 小 　 结

本章分别对ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ 组合导航系统、地形辅助的

ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统、ＩＮＳ／ＳＡＲ／罗兰 —Ｃ组合导航系统和

ＳＡＲ／单轴稳定Ｓ／ＤＩＮＳ组合导航系统进行了仿真研究，分析了仿
真结果。并提供了ＩＮＳ／ＳＡＲ／ＧＰＳ／ＴＡＮ组合导航系统的组合原
理和仿真方法。这些组合系统精度高、容错性好，并具备目标识别
能力，是很有研究价值和发展前景的导航系统。
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第十章 　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航
　　 系统中的信息融合技术

１０．１　 多传感器信息融合理论概述

随着现代科学技术的发展，传感器的性能获得了很大提高，各
种面向复杂应用背景的军用或民用多传感器信息系统大量涌现。
尤其是近２０年来，由于超大规模集成和超高速集成电路、高精度
数控机床、计算机辅助设计和制造，以及其他一些设计和生产技术
的改进，传感器性能大大提高，如更高的分辨率、更远距离上更高
的探测概率和更快的反应时间等。从而，出现了各种复杂的多传感
器信息系统，使得系统的信息可以来自多个传感器或多个信息源。
在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，其信息不仅包含ＩＮＳ提

供的载体实时姿态、位置、速度等信息，而且包含ＧＰＳ提供的时
间、速度、位置等七维信息，还有ＳＡＲ提供的地图实时测量信息，
以及导航计算机中存储的基准地图信息。在多传感器信息系统中，
由于信息表现形式的多样性，信息数量的巨大性，信息关系的复杂
性，以及要求信息处理的实时性，都已大大超出了人脑的信息综合
能力，从而使得多传感器信息融合技术（ＭＳＤＦ，ＭｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒＤａｔａ
Ｆｕｓｉｏｎ）应运而生。
十几年来，多传感器信息融合技术获得了人们的普遍关注和

广泛运用，“融合”一词广泛地被军事和非军事的众多领域所引
用。这些领域主要有机器人和智能仪器系统、战场任务和无人驾驶
飞机、导航与制导、图像分析与理解、目标检测与跟踪、自动目标识
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别、多源图像复合，等等。信息融合技术是针对由多个或多类传感
器组成的一个系统而开展的一种信息处理新方法的研究，它又被
称为多源关联、多源合成、传感器混合或多传感器融合，通常更广
泛的说法是多传感器信息融合。因此，所谓多传感器信息融合，就
是将来自多个传感器或多个信息源的信息进行多级别、多方面、多
层次的综合处理，从而得出更为精确、可靠的结论。
多传感器信息融合技术之所以能在众多领域中有如此广泛的

运用，这是与该理论的特点分不开的。下面就来介绍多传感器信息
融合的基本理论，并详细讨论其实现方法。

一、多传感器信息融合的基本原理

多传感器信息融合实际上是人类和其他生物系统中普遍存在

的关于信息处理的基本功能，它可以看做是对人脑综合处理复杂
问题功能的一种模拟。从生物学的角度看，自然界的生物通过其自
身所具有的各种感觉器官，来感知其外部生存空间的各种状况及
环境变化，根据其所收集到的信息，进行“综合处理”，从而对外部
环境做出反应。这里的“综合处理”便是信息的融合处理。而在多
传感器系统中，则用多个传感器来对同一过程的信息进行测量，所
得到的各种传感器的信息可能具有不同的特征，它们可能是实时
信息，也可能是非实时信息；可能是瞬变的，也可能是缓变的；可能
是模糊的，也可能是确定的；可能是相互支持或互补的，也可能是
相互矛盾或竞争的。
多传感器信息融合的基本原理就是：充分利用多个传感器资

源，通过对这些传感器及其观测信息的合理支配和使用，将多个传
感器在空间或时间上冗余或互补的信息依据某种优化准则进行组

合，以获得对被控对象的一致性解释或描述，使该传感器系统由此
而获得比组成它的各部分子集所构成的系统更优越的性能。而信
息融合的目标是基于对各种传感器信息的分离观测和优化组合，
导出更多、更有效的信息。它通过最佳协同作用，利用多个传感器
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联合操作的优势来提高整个传感器系统的有效性，这就是信息融
合要实现的最终目标。
通常，用于融合的信息既可以是未经处理的原始数据，也可以

是经过处理而得到的数据。而处理后的数据既可以是描述某个过
程的参数或状态估计，也可以是支持某个命题的证据，或赞成某个
假设的决策。在融合过程中，须要对这些性质不同、变化多样的信
息进行复合推理，以改进分类器的决策能力，提高跟踪器的精度，
增加控制器的控制能力，从而达到有效利用多传感器资源，最大限
度地获取被探测目标信息量的目的。多传感器信息融合在解决探
测、跟踪和目标识别等信息处理问题上具有以下几个方面的优点。

（１）提高了信息的可信度。利用多传感器的信息能够更加准
确地获得环境与目标的某一特征或一组相关特征，使整个系统所
获得的综合信息与任何单一传感器所获得的信息相比，具有更高
的精度与可靠性。

（２）提高了系统的生存能力。当出现若干单一传感器不能利
用或受到干扰情况时，多传感器系统中总还会有一部分传感器可
以提供信息，这样就能够使系统不受干扰地连续运行，从而弱化故
障，提高了系统在恶劣环境下的生存能力。

（３）增加了所测目标特征矢量的维数。在多传感器系统中，各
个传感器性能相互补充，使收集到的信息中不相关的特征量相应
增加，从而整个系统能够获得任何单个传感器所不能获得的独立
特征向量，从而显著地提高了系统性能，使系统不易受到自然现象
的破坏或外界的干扰。

（４）降低了获得信息的费用。与传统的单个传感器系统相比，
多传感器系统在相同的时间内能获得更多更完备的信息，从而降
低了获得信息的费用，这一点在测量运动速度快的目标时尤为
重要。

（５）减少了信息获得的时间。由于多传感器系统的信息处理
过程是并行的，从而大大缩短了系统信息处理的总时间。
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（６）提高了系统的容错能力。由多个传感器相互配合使用所
采集到的信息具有冗余性，当系统中有一个或几个传感器出现故
障时，尽管某些信息减少了，但仍可由其他传感器获得有关信息，
使系统能够继续运行，从而具有很好的容错能力。

（７）提高了空间分辨能力。多传感器可以获得比任何单一传
感器更高的分辨率，并用改善的目标位置数据支持防御反应能力
和攻击方向的选择。
国外已经证明了，通过多传感器信息融合而获得的对环境或

目标状态的最优估计，不会使整个系统的性能下降，即多传感器信
息融合系统的性能不会低于单传感器系统的性能，并证明了使用
多传感器一般总会提高系统的性能。
然而，与单传感器系统相比，多传感器信息融合系统的复杂性

大大增加，会产生一些不利因素，诸如产品成本提高，设计难度增
加，设备自身的尺寸、功耗等物理因素增大，相关辅助设备相应增
加，从而导致整个系统的复杂性增加。因此，当针对具体任务进行
系统设计时，必须将多传感器的性能与由此带来的各种利害因素
进行综合考虑，加以权衡。

二、多传感器信息融合的层次［４］

多传感器信息融合所要处理的多个传感器的信息通常是在不

同的信息层次上出现的，这就决定了信息融合本身也要按此来划
分一定的层次。信息融合的层次主要是研究在信息处理的那个阶
段（层次）上，对多传感器信息进行综合处理与分析。这一问题不
仅涉及处理方法本身，而且影响信息处理系统的体系结构，是信息
融合研究的重要问题之一。
信息融合的层次可以划分为低层（像素级）、中层（特征级）和

高层（决策级）三个层次。像素级融合是对来自传感器的原始信息
及预处理各个阶段上产生的信息分别进行融合处理的过程。在这
一级融合中，对来自同等量级的传感器原始数据或预处理数据直
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接进行融合，然后对基于融合后的传感器数据进行特征提取和身
份估计。为了实现这种像素级的信息融合，所有传感器必须是同类
型的或者是同量级的。其优点在于它尽可能多地保持了景物的原
始信息，能够提供其他两种层次融合所不具有的细微信息。
特征级融合是利用从各个传感器的原始信息中提取的特征信

息（向量）进行综合分析和处理的中间层次过程。在特征级融合
中，每个传感器观测一个目标并完成特征提取，以获得来自每个传
感器的特征向量，然后融合这些特征向量并基于获得的联合特征
向量来产生身份估计。在此分析和处理过程中，必须使用关联处理
把特征向量分成有意义的群组。通常所提取的特征信息应是像素
信息的充分表示量或充分统计量，据此对多传感器信息进行融合、
分类、汇集和综合。特征级融合可以分为目标状态信息融合和目标
特性融合。
决策级融合是在信息表示的最高层次上进行融合处理的过

程。在该级融合中，每个传感器都完成变换以便获得独立的身份估
计，然后再对来自每个传感器的属性分类进行融合。不同类型的传
感器观测同一目标，每个传感器完成对自身信息的预处理、特征抽
取、识别或判断，以建立对所观察目标的初步结论。然后通过相关
处理、决策级融合判决，最终获得联合推断结果，从而直接为决策
提供依据。因此，决策级融合是直接针对具体决策目标，充分利用
特征级融合所得出的目标各类特征信息，并给出简明而直观的结
果。决策级融合除了实时性好外，还具有一个重要优点，即这种融
合方法在一个或几个传感器失效时仍能给出最终决策，因此具有
良好的容错性能。
在导航制导系统中，多传感器的信息融合是根据系统的物理

模型（由状态方程和量测方程来描述）和系统模型（即传感器噪声
的统计假设），将测量数据映射到状态矢量空间。其中，状态矢量包
括一组导航制导系统的状态变量，如位置、速度、角速度、姿态和各
种失调偏差量等，它们可以用来描述系统的运行状态，精确测定载
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体的运动行为。导航多传感器的数据融合就是根据测量数据给出
一个关于状态的最优估计量。通常，多个传感器可以具有不同的物
理模型。

三、多传感器信息融合的方法

多传感器信息融合要靠各种具体的融合方法来实现。在一个
多传感器系统中，各种信息融合方法将对系统所获得的各类信息
进行有效的处理或推理，形成一致的结果。目前尚无一种通用的方
法对各种传感器都能进行融合处理，一般要依据具体的应用场合
而定。现有的多传感器信息融合的方法，归纳起来主要有以下几
种：加权平均法、卡尔曼滤波法、贝叶斯估计法、统计决策理论、

ＤｅｍｐｓｔｅｒＳｈａｆｅｒ证据推理、具有置信因子的产生式规则、模糊逻
辑和神经网络。

１．加权平均法
这是一种最简单的实时处理信息的融合方法，该方法将来自

于不同传感器的冗余信息进行加权，得到的加权平均值即为融合
的结果。应用该方法必须先对系统和传感器进行详细的分析，以获
得正确的权值。

２．卡尔曼滤波法
卡尔曼滤波主要用于动态环境中冗余传感器信息的实时融

合，该方法应用测量模型的统计特性递推地确定融合信息估计，且
该估计在统计意义下是最优的。如果系统可以用一个线性模型描
述，且系统与传感器的误差均符合高斯白噪声模型，则卡尔曼滤波
将为融合信息提供惟一的统计意义下的最优估计。滤波器的递推
特性使得它特别适合在那些不具备大量信息存储能力的系统中使

用。目前应用卡尔曼滤波进行多传感器融合的主要领域有：目标识
别、机器人导航、多目标跟踪、组合导航和遥感等。

３．贝叶斯估计法
贝叶斯估计法用于多传感器信息融合时，是将多传感器提供
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的各种不确定性信息表示为概率，并利用概率论中贝叶斯条件概
率公式对其进行处理。该方法是融合静态环境中多传感器低层信
息的常用方法。它使传感器信息依据概率原则进行组合，测量时不
确定性以条件概率表示。当传感器组的观测目标一致时，可以用直
接法对传感器测量信息进行融合。但大多数情况下，传感器是从不
同的坐标系对同一环境物体进行描述，这时传感器测量信息要以
间接方式采用贝叶斯估计进行信息融合。

４．统计决策理论
与贝叶斯估计不同，统计决策理论中的不确定性为可加噪声，

从而使不确定性的适应范围更广。不同传感器观测到的信息必须
经过一个鲁棒综合测试以检验它的一致性，经过一致性检验的信
息用鲁棒极值决策规则进行融合。

５．ＤｅｍｐｓｔｅｒＳｈａｆｅｒ证据推理

ＤｅｍｐｓｔｅｒＳｈａｆｅｒ证据推理是贝叶斯方法的扩展。该理论是由

Ｄｅｍｐｓｔｅｒ于１９６７年提出的，后由Ｓｈａｆｅｒ加以扩充和发展，所以证
据理论又称为ＤＳ理论。证据理论可处理由不知道所引起的不确
定性。它采用信任函数而不是概率作为度量，通过对一些事件的概
率加以约束以建立信任函数而不必说明精确的难以获得的概率，
当约束限制为严格的概率时，它就进而成为概率问题。

６．具有置信因子的产生式规则
产生式规则采用符号表示目标特征和相应的传感器信息之间

的联系，与每个规则相联系的置信因子表示其不确定性程度，当在
同一个逻辑推理过程中的两个或多个规则形成一个联合的规则

时，可产生融合。产生式规则存在的问题是每条规则的可信度与系
统的其他规则有关，这使得系统修改相对困难，如系统须要引入新
的传感器，则须要加入相应的附加规则。

７．模糊逻辑
模糊逻辑是一种多值型逻辑，通过指定一个从０到１之间的

实数表示真实度，相当于隐含算子的前提，允许将多传感器信息融
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合过程中的不确定性直接表示在推理过程中。如果采用某种系统
化的方法对信息融合过程中的不确定性进行建模，则可产生一致
性模糊推理。

８．神经网络
神经网络是根据当前系统所接收到信息的样本的相似性来确

定其分类标准，通过网络权值表述在融合的结构中。首先通过神经
网络特定的学习算法来获取知识，得到不确定性推理机制，然后根
据这一机制进行融合和再学习。神经网络的结构本质上是并行的，
这为神经网络在多传感器信息融合中的应用提供了良好的前景。
上述多传感器信息融合方法都是针对具体的应用系统提出

的，它们的适用范围也往往局限于特定的系统中。由于目前有关多
传感器信息融合的方法缺乏一般化和体系化，至今尚未形成具有
普遍指导意义的原理和方法，因此在具体应用时，一般要依据具体
的应用场合而定。

１０．２　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的
分散融合估计算法 　　　

　　 如前所述，ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统定位精度很高，误差与时
间无关，而且能够实现全球导航定位，是目前广泛使用的一种组合
导航系统。但是，ＧＰＳ的应用受到美国政府ＧＰＳ政策的限制，易受
别人控制，同时容易受外界环境等多方面的影响。而ＩＮＳ／ＳＡＲ组
合导航系统利用机载数字地图和ＳＡＲ的图像辅助作用来修正

ＩＮＳ，是一种新兴的高精度、完全自主且全天候的组合导航系统。
但是，同样在ＩＮＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，当ＳＡＲ处于空 空工作
状态时，或为了隐身而停止工作时，或因机动太大而不能成像时，

ＳＡＲ便失去了对ＩＮＳ的修正能力。
这时，为了保证高精度的导航信息，实现全天候、全方位定位

导航，便将ＩＮＳ，ＧＰＳ，ＳＡＲ及机载数字地图有机地结合起来构成
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ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统。ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统克服
了上述两个组合导航系统的缺点，保留了其优点。它是一个具有高
精度、高容错和高自主性的多功能系统。在该系统中，把ＩＮＳ／ＧＰＳ
子系统与ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统的导航信息进行融合，就可以用来进行

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的导航。
在融合的过程中，将采用Ｃａｒｌｓｏｎ提出的并行、分散处理联合

滤波算法。ＩＮＳ／ＧＰＳ子系统采用一种新的深组合方式，用该系统
子滤波器来处理有关伪距和伪距率的观测量。ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统中
引入气压高度表提供长期的高度信息，该子系统的观测量由另一
个子滤波器来处理。然后由一个主滤波器来对两个子滤波器的公
共状态进行融合，融合后的全局结果被反馈给子滤波器，用来重调
子滤波器，并定期对ＩＮＳ进行重调校正。从而，整个系统具有很高
的导航精度、很好的容错性能和很强的重构能力。
针对整个组合导航系统，本书依次提出了分散融合估计算法

和全局最优融合估计算法。在算法中，针对ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导
航系统，以ＩＮＳ为主，以ＳＡＲ和ＧＰＳ为辅来构成组合系统，即通过

ＳＡＲ和ＧＰＳ来对惯导系统ＩＮＳ进行状态观测，以修正、补偿惯导
系统的误差，从而达到精确导航定位的目的。下面，将介绍

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的分散融合估计算法。

一、ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的分散融合估计结构

在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，以ＩＮＳ为主系统，ＧＰＳ和

ＳＡＲ两个子系统为辅进行组合导航，其系统组合模式可有多种，
如输出测量信息的直接复用，开环最优滤波，闭环最优滤波，分散
最优滤波，分段闭环最优滤波等。在这些组合模式中，工程应用往
往存在两类问题，一是组合滤波器状态变量过多，实时性差；二是
多传感器信息融合效果欠佳。而采用先分散处理，再全局融合的滤
波方法，是提高整个系统导航精度和可靠性的行之有效的方法。

Ｃａｒｌｓｏｎ，Ｋｅｒｒ等人提出的联合滤波器正是这样一种思路［９３］。下面
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提出的二级最优多传感器信息融合结构，是ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合
导航系统在工程应用中的一种最优结构。如图１０．１所示。

图１０．１　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的分散估计融合结构框图

子系统ＧＰＳ和子系统ＳＡＲ分别与主系统ＩＮＳ通过局部滤波
器１和２组合，进行局部最优状态估计，这一层是并行处理的分散
最优估计，是基于测量空间的分散化估计。经过局部最优估计的局
部估计量１和局部估计量２，再由全局滤波器进行融合，以获得

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的全局最优融合估计。

二、ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的分散融合估计算法

设惯导系统的状态方程为

ｘ（ｋ＋１）＝Φ（ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｇ（ｋ）ｗ（ｋ） （１０．２．１）
式中，ｘ（ｋ）∈Ｒｎ为系统状态；Φ（ｋ）为系统状态转移矩阵；Ｇ（ｋ）为
已知矩阵；ｗ（ｋ）是方差为Ｑ（ｋ）≥０的零均值高斯白噪声，即

Ｅ｛ｗ（ｋ）｝＝０且Ｅ｛ｗ（ｋ）ｗＴ（ｋ）｝＝Ｑ（ｋ）。

ＧＰＳ和ＳＡＲ两个子系统对ＩＮＳ进行独立观测，两个局部滤波
器利用这些观测量对惯导系统的状态进行估计，由这些并行、独立
工作的局部滤波器进行滤波计算。
设第ｉ（ｉ＝１，２）个局部滤波器的模型为
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ｘｉ（ｋ＋１）＝Φ（ｋ）ｘｉ（ｋ）＋Ｇ（ｋ）ｗ（ｋ） （１０．２．２）

ｙｉ（ｋ）＝Ｈｉ（ｋ）ｘｉ（ｋ）＋ｖｉ（ｋ） （１０．２．３）
式（１０．２．２）和式（１０．２．３）中，ｙｉ（ｋ）∈Ｒｍｉ 为第ｉ个子系统的输
出；ｗ（ｋ）和 ｖｉ（ｋ）是 相 互 独 立 的 均 值 为 零 的 白 噪 声，即

Ｅ｛ｖｉ（ｋ）ｖＴｊ（ｋ）｝＝Ｒｉｊ（ｋ）δｉｊ 且Ｅ｛ｖｉ（ｋ）｝＝０。
各局部滤波器通过卡尔曼滤波器进行局部状态ｘｉ（ｋ）的最优

估计。以下即为第ｉ个（ｉ＝１，２）局部滤波器的卡尔曼滤波器算法。

ｘ^ｉ（ｋ＋１｜ｋ＋１）＝ｘ^ｉ（ｋ＋１｜ｋ）＋Ｋｉ（ｋ＋１）［ｙｉ（ｋ＋１）－
Ｈｉ（ｋ＋１）ｘｉ（ｋ＋１｜ｋ）］ （１０．２．４）

ｘ^ｉ（ｋ＋１｜ｋ）＝Φ（ｋ）^ｘｉ（ｋ｜ｋ） （１０．２．５）

Ｋｉ（ｋ＋１）＝Ｐｉ（ｋ＋１｜ｋ）ＨＴ
ｉ（ｋ＋１）［Ｈｉ（ｋ＋１）×

Ｐｉ（ｋ＋１｜ｋ）ＨＴ
ｉ（ｋ＋１）＋Ｒｉ（ｋ＋１）］－１

（１０．２．６）

Ｐｉ（ｋ＋１｜ｋ）＝Φ（ｋ）Ｐｉ（ｋ｜ｋ）ΦＴ（ｋ）＋Ｇ（ｋ）Ｑ（ｋ）ＧＴ（ｋ）
（１０．２．７）

Ｐｉ（ｋ＋１｜ｋ＋１）＝ ［１－Ｋｉ（ｋ＋１）Ｈｉ（ｋ＋１）］Ｐｉ（ｋ＋１｜ｋ）
（１０．２．８）

综上所述，在第一层经过两个分散化并行运算的卡尔曼滤波
器的处理以后，便可以得到两个局部最优状态估计ｘ^ｉ（ｋ）（ｉ＝１，

２），然后在第二层全局滤波器中进行融合。关于全局最优融合估计
算法将在下一节中详述。

１０．３　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的
全局最优融合估计算法 　

　　 关于ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的全局最优融合估计，
其系统结构在前文１０．２分散融合估计算法中已有叙述，在此不做
赘述。全局最优融合估计的原理是：通过全局滤波器，将在第一层
经过两个（或多个）分散化并行运算处理后而得到的两个（或多
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个）局部最优状态估计ｘ^ｉ（ｋ），在第二层的全局滤波器中进行融合
估计，从而得到全局最优融合估计结果。同前面分散融合估计的处
理办法一样，全局最优融合估计也是通过构造卡尔曼滤波器来进
行状态的最优融合估计的。在本节将详细推导全局最优融合估计
的算法。
在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，两个子系统ＩＮＳ／ＧＰＳ和

ＩＮＳ／ＳＡＲ分别是通过两个局部滤波器１和２进行局部最优状态估
计的，然后再由全局滤波器进行融合，以获得ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合
导航系统的全局最优估计。设两个局部子滤波器的状态估计为ｘ^１
和ｘ^２，其对应的估计误差方差分别为ｐ^１１ 和ｐ^１２。在假设局部估计
不相关，即ｘ^１ 和ｘ^２ 不相关的条件下，有如下结论：
对于线性离散系统，若由第ｉ个（ｉ＝１，２）局部滤波器所得到

的状态估计为 ｘ^ｉ，相应的估计误差方差为 ｐｉｉ（ｉ＝１，２），ｐｉｊ ＝
０（ｉ，ｊ＝１，２且ｉ≠ｊ），则全局最优状态估计为

ｘ^ｇ ＝Ｐｇ∑
２

ｉ＝１
ｐ－１ｉｉｘ^ｉ （１０．３．１）

式中

Ｐｇ ＝ （∑
２

ｉ＝１
ｐ－１ｉｉ ）－１ （１０．３．２）

式（１０．３．１）是在假定ｘ^１ 和ｘ^２ 不相关的条件下得出的结论。
下面用方差上界的方法来改进上述结果，使其适用于更一般的
情况。
设局部状态为ｘｉ（ｉ＝１，２），估计误差为ｐｉｉ，协方差为ｐｉｊ（ｉ≠

ｊ），并定义增广状态向量ｘ＝ ［ｘＴ１　ｘＴ２］Ｔ，则增广后的状态方程和
方差为

ｘ１
ｘ［ ］
２
＝ｄｉａｇ［　］

ｘ１
ｘ［ ］
２
＋［ ］ＧＧｗ（ｋ） （１０．３．３）

Ｐ＝
ｐ１１ ｐ１２
ｐ２１ ｐ［ ］

２２

（１０．３．４）
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式中，为状态转移矩阵，Ｇ为已知矩阵，ｗ（ｋ）是方差为Ｑ（ｋ）≥０
的零均值高斯白噪声，即Ｅ［ｗ（ｋ）］＝０，且Ｅ［ｗ（ｋ）ｗＴ（ｋ）］＝
Ｑ（ｋ）。
对于第ｉ个子系统，它的局部量测为

ｙｉ ＝Ｈｉｘｉ＋ｖｉ ＝ＨＸ＋ｖｉ　（ｉ＝１，２） （１０．３．５）
式中，ｖｉ是与ｗ（ｋ）相互独立的均值为零、方差为Ｒｉ的白噪声，Ｈ为
量测矩阵。
令

Ａ＝ＨＰＨＴ＋Ｒｉ ＝ＨｉｐｉｉＨＴ
ｉ ＋Ｒｉ （１０．３．６）

由卡尔曼滤波算法知，状态估计的量测更新为

Ｘ^ ＝Ｘ^ ＋ＰＨＴＡ－１（ｙ－Ｈ^Ｘ） （１０．３．７）
其中，^Ｘ 的第ｊ个分量为

ｘ^ｊ ＝ｘ^ｊ＋ｐｊｉＨＴ
ｊＡ－１（ｙｊ－Ｈｊ^ｘｊ） （１０．３．８）

而

Ｐ ＝Ｐ－ＫＨＰ＝Ｐ－ＰＨＴＡ－１ＨＰ　（Ｋ＝ＰＨＴＡ－１）
（１０．３．９）

其第ｊｉ个分块元为

ｐｊｉ ＝ｐｊｉＨＴＡ－１ＨｉｐＴｊｉ （１０．３．１０）
分析上式可知：

（１）当ｊ＝ｉ时，式（１０．３．８）表示ｙｉ仅影响局部状态ｘｉ，即

ｘｉ ＝ｘ^ｉ＋ｐｉｉＨＴ
ｉＡ－１（ｙｉ－Ｈｉ^ｘｉ） （１０．３．１１）

（２）当ｊ≠ｉ时，若ｐｉｊ（０）＝０，则由式（１０．３．１０）可知，

ｐｉｊ（ｋ）＝０；而当ｊ＝ｉ时，则有

ｐｉｉ ＝ｐｉｉＨ－ｐｉｉＨＴ
ｉＡ－１ＨｉｐＴｉｉ

（３）当ｊ≠ｉ时，若ｐｉｊ ＝０，由式（１０．３．８）可知，量测ｙｉ不影响

ｘ^ｉ，这时有ｘ^ｉ ＝ｘｉ。
由此可知，只要局部状态估计初始值不相关（ｐｉｊ（０）＝０），则

在量测更新中各局部滤波器之间互不影响，从而滤波可以分散、并
行处理。此时，时间更新方程如下：
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ｘ^１
ｘ^［ ］
２
＝ｄｉａｇ［　］

ｘ^１
ｘ^［ ］
２

（１０．３．１２）

　　
ｐ１１ ｐ１２
ｐ２１ ｐ［ ］

２２
＝ｄｉａｇ［　］

ｐ１１ ｐ１２
ｐ２１ ｐ［ ］

２２
ｄｉａｇ［Ｔ　Ｔ］＋

［ ］ＧＧＱ［ＧＴ　ＧＴ］ （１０．３．１３）

由上述时间更新方程可知：
（１）状态估计是可分离的。
（２）若系统噪声不存在，即 Ｑ ＝０，而且初始估计方差

ｐｉｊ（０）＝０，则有ｐｊｉ（ｋ）＝０。
因此，可以得出结论：对于线性离散系统，若由第ｉ个（ｉ＝１，

２）局部滤波器所得到的状态估计为ｘ^ｉ，相应的估计方差为ｐｉｊ（ｉ＝
１，２），且ｐｉｊ ＝０（ｉ，ｊ＝１，２，且ｉ≠ｊ），Ｑ＝０，则全局最优状态估
计为

ｘ^ｇ ＝Ｐｇ∑
２

ｉ＝１
ｐ－１ｉｉｘ^ｉ

其中，Ｐｇ ＝ （∑
２

ｉ＝１
ｐ－１ｉｉ ）－１。

以上结论，要求系统无噪声，这在实际应用中是不可能的。因
此还须要对系统存在噪声的情况进行讨论。下面用方差上界的方
法讨论存在系统噪声时的处理办法［９３］。
若系统噪声存在，则由式（１０．３．１３）可知，即使ｐｉｊ（０）＝０，也

无法保证ｐｉｊ（ｋ）（ｉ≠ｊ）为零。但是

［ ］ＧＧ ［ＧＴ　ＧＴ］＝
Ｇ［ ］Ｇ Ｑ Ｑ［ ］Ｑ Ｑ

ＧＴ

Ｇ［ ］Ｔ
（１０．３．１４）

由矩阵理论可知，Ｎ×Ｎ 的Ｑ块阵存在以下上界，即

Ｑ … Ｑ
 

Ｑ …

熿

燀

燄

燅Ｑ Ｎ×Ｎ

≤

ｒ１Ｑ

ｒＮ

熿

燀

燄

燅Ｑ Ｎ×Ｎ

（１０．３．１５）
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式中，１／ｒ１＋…＋１／ｒＮ ＝１，１≤ｒｉ≤ ∞，ｉ＝１，２，…，Ｎ。
由式（１０．３．１５）可知，当 Ｎ ＝２时，则有

Ｑ Ｑ［ ］Ｑ Ｑ
≤
ｒ１Ｑ

ｒ２［ ］Ｑ （１０．３．１６）

把式（１０．３．１６）代入式（１０．３．１３），可得

　　
ｐ１１ ｐ１２
ｐ２１ ｐ［ ］

２２
≤


　［ ］

ｐ１１ ｐ１２
ｐ２１ ｐ［ ］

２２

Ｔ

［ ］Ｔ ＋
Ｇ
　［ ］Ｇ

ｒ１Ｑ
ｒ２［ ］Ｑ

ＧＴ

Ｇ［ ］Ｔ （１０．３．１７）

由式（１０．３．１７）可知，采用方差阵的上界代替方差阵后，若ｐｉｊ ＝
０（ｉ≠ｊ），则可保证ｐｉｊ（ｋ）＝０（ｉ≠ｊ）（这时，式（１０．３．１７）右边两
项均为对角阵，经计算可知ｐｉｊ（ｋ）＝０）。由此可得分离的估计误差
方差的时间更新方程为

ｐｉｊ ＝ｐ
ｉｉ ＋ｒｉＧＱＧＴ　（ｊ＝１，２） （１０．３．１８）

ｐｉｊ ＝ｐ
ｉｉＴ （１０．３．１９）

方程（１０．３．１），（１０．３．２），（１０．３．１２），（１０．３．１８），（１０．３．１９）便是
一般情况下全局最优估计融合的公式。这一方法可以推广用于多
子系统组成的导航系统的最优融合，如ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航
系统。
至此，已经分别介绍了ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的分散

估计融合算法和全局最优估计融合算法。在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合
导航系统中，以ＩＮＳ为主系统，而ＧＰＳ和ＳＡＲ则以辅助导航子系
统的功能出现，构成ＩＮＳ／ＧＰＳ和ＩＮＳ／ＳＡＲ两个子系统。系统ＧＰＳ
和ＳＡＲ分别与系统ＩＮＳ由两个局部滤波器１和２进行组合，进行
局部最优状态估计，这一层是并行处理的分散最优估计，所用的估
计算法就是前面所述的分散估计融合算法。经过局部分散最优估
计后，得到分散的局部估计量１和２，然后再由全局滤波器根据前
面所 述 的 全 局 最 优 估 计 融 合 算 法 进 行 融 合， 以 获 得

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的全局最优融合估计。实验仿真表
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明，在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，采用先分散处理、再全局
融合的办法，对于实现多导航传感器的信息融合效果显著，是为提
高整个系统的精度和可靠性而提出的行之有效的办法。

１０．４　 联邦滤波算法在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ
　 组合系统信息融合中的应用

　　 随着现代航行体对导航系统在精度和可靠性等方面越来越
高的要求，卡尔曼滤波方法在组合导航系统信息融合中得到了广
泛的运用。
利用卡尔曼滤波技术对组合导航系统进行最优组合有两种途

径：一是集中式卡尔曼滤波；另一种是分散化卡尔曼滤波。集中式
卡尔曼滤波是利用一个卡尔曼滤波器来集中处理所有导航子系统

的信息。集中式卡尔曼滤波虽然在理论上可以给出误差状态的最
优估计，但是它存在以下缺点：

（１）卡尔曼滤波器的计算时间是由系统的状态维数所决定
的，每一步的计算量等于状态维数的三次方。集中式卡尔曼滤波器
的状态维数很高，因为它包含了各个子系统的误差状态，状态的高
维数会使计算量急剧增加；而降维滤波又会损失滤波精度，甚至带
来滤波发散。

（２）集中式卡尔曼滤波器的容错性能差，不利于故障诊断。这
是因为任一导航子系统的故障在集中式卡尔曼滤波器中会污染其

他状态，使组合系统输出的导航信息不可靠。
（３）无法求出串联滤波的解，同时滤波的精度下降，在某些情

况下容易发散、系统不稳定。
由于存在以上局限性，使得多传感器组合导航系统的潜力无

法充分实现。并行处理技术的运用、对于系统容错能力的重视以及
多种类型传感器的研制成功，促进了分散化卡尔曼滤波技术的
发展。
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在众多的分散化滤波方法中，Ｈ．Ａ．Ｃａｒｌｓｏｎ提出的联邦滤波
器，由于其具有设计灵活性强、计算量小、容错性能好等优点，从而
受到了广泛重视。美国空军已将其列为新一代导航系统通用的滤
波器。下面就ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中联邦滤波算法的运
用进行详细研究。

一、联邦滤波算法与信息分配原则

基于多目标跟踪和组合导航，可以将系统的滤波估计问题描
述如下。
系统状态方程为

ｘ（ｋ＋１）＝（ｋ＋１，ｋ）ｘ（ｋ）＋Γ（ｋ）Ｗ（ｋ） （１０．４．１）
量测方程为

Ｚ（ｋ＋１）＝Ｈ（ｋ＋１）ｘ（ｋ＋１）＋Ｖ（ｋ＋１） （１０．４．２）
式中，ｘ（ｋ）为ｔｋ时刻的状态向量；ｘ（ｋ＋１）为ｔｋ＋１时刻的状态向量；

（ｋ＋１，ｋ）为ｔｋ时刻至ｔｋ＋１时刻的状态转移矩阵；Γ（ｋ）为系统噪声
驱动阵；Ｗ（ｋ）为系统噪声；Ｚ（ｋ＋１）为量测向量；Ｈ（ｋ＋１）为量测
矩阵；Ｖ（ｋ＋１）为量测噪声。式中

＝ｄｉａｇ（０，１，Ｎ）∈Ｒｎ×ｎ

Γ＝ｄｉａｇ（Γ０，Γ１，…，ΓＮ）∈Ｒｎ×ｎ

ＷＴ ＝ ［ＷＴ
０，ＷＴ

１，…，ＷＴ
Ｎ］∈Ｒｍ×１

ＶＴ ＝ ［ＶＴ
１，ＶＴ

２，…，ＶＴ
Ｎ）∈Ｒｒ×１

ＺＴ ＝ ［ＺＴ１，ＺＴ２，…，ＺＴＮ）∈Ｒｒ×１

ｘＴ ＝ ［ｘＴ０，ｘＴ１，…，ｘＴＮ）∈Ｒｎ×１

Ｈ＝

Ｈ０
Ｈ１


Ｈ

熿

燀

燄

燅Ｎ

＝

Ｈ０ Ｈ１１ ０ … … ０
Ｈ０ ０ Ｈ２２ ０ … ０
    

Ｈ０ ０ ０ ０ … Ｈ

熿

燀

燄

燅ＮＮ

这里，Ｗ０，Ｗｉ为零均值白噪声，方差分别为Ｑ０和Ｑｉ；而Ｖ满足

Ｖ～Ｈ（０，Ｒ），其中Ｒ＝ｄｉａｇ（Ｒ１，Ｒ２，ＲＮ），也是零均值白噪声，且
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Ｗ，Ｖ 和 ｘ（０）互 不 相 关， 初 值 为 Ｅ［ｘ（０）］＝ ｘ０， 方 差

Ｖａｒ｛ｘ（０）｝＝Ｐ０。
基于以上所介绍的系统状态方程和量测方程模型，现在来详

细推证联邦滤波算法。
设组合系统中各子系统的量测相互独立，并且各子系统的状

态方程均与主系统的状态方程一致。当子系统之间有公共状态，但
模型不一致时，可以综合各子系统的状态变量，写出系统整体估计
的扩展卡尔曼滤波形式的状态方程，作为各子系统及主系统的状
态方程。
对于一般的滤波系统，设状态方程为

ｘ（ｋ＋１）＝（ｋ＋１，ｋ）ｘ（ｋ）＋Γ（ｋ）Ｗ（ｋ） （１０．４．３）
第ｉ个子系统的观测方程为

Ｚｉ（ｋ）＝Ｈｉ（ｋ）ｘ（ｋ）＋ｖｉ（ｋ）　（ｉ＝１，２，…，ｎ）（１０．４．４）
把ｉ个观测方程合成得

Ｚ（ｋ）＝Ｈ（ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｖ（ｋ） （１０．４．５）
式中，Ｈ（ｋ）＝ ［ＨＴ

１（ｋ），ＨＴ
２（ｋ），…，ＨＴ

ｎ（ｋ）］Ｔ；　Ｖ（ｋ）＝ ［ｖＴ１（ｋ），

ｖＴ２（ｋ），…，ｖＴｎ（ｋ）］Ｔ。

ｘ（ｋ）∈Ｒｎ 是系统的状态；（ｋ＋１，ｋ）是状态转移矩阵；Γ（ｋ）
是系统噪声矩阵；Ｗ（ｋ）∈Ｒｎ 是系统噪声，且Ｅ［Ｗ（ｋ）］＝０，

Ｅ［Ｗ（ｋ）ＷＴ（ｊ）］＝Ｑ（ｋ）δｋｊ；Ｖ（ｋ）为量测噪声且Ｅ［Ｖ（ｋ）］＝０；

Ｅ［Ｖ（ｋ）ＶＴ（ｊ）］＝Ｒ（ｋ）δｋｊ；Ｗ（ｋ），Ｖ（ｋ）与ｘ（０）均互不相关。
联邦滤波算法的结构是一个两级的数据处理结构，即子滤波

器和主滤波器，其算法的主要思想是：将各子滤波器所得到的局部
状态估计送给主滤波器，由主滤波器经过滤波计算得到全局状态
估计；然后再将主滤波器的状态估计信息反馈给子滤波器，其状态
反馈系数是可变的。联邦滤波器的结构框图如图１０．２所示。
联邦滤波算法的理论基础是信息分配原则，其基本思想为：
（１）按照信息守恒原理在各子滤波器、主滤波器之间分配整

体系统信息。
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图１０．２　 联邦滤波器的结构框图

（２）各子滤波器独立进行时间修正与量测修正。
（３）把各子滤波器的局部状态估计在主滤波器中融合成新的

全局状态估计。
设全局状态估计为ｘ^ｆ，其协方差阵为Ｐｆ；各子滤波器的状态

估计为ｘ^ｉ，相应的协方差阵为Ｐｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）；主滤波器的状态
估计为ｘ^ｍ，其协方差阵为Ｐｍ。若ｘ^ｉ与ｘ^ｍ 在统计意义上是独立的，
则

Ｐ－１ｆ ＝Ｐ－１ｍ ＋Ｐ－１１ ＋Ｐ－１２ ＋…＋Ｐ－１ｎ
Ｐ－１ｆｘ^ｆ ＝Ｐ－１ｍｘ^ｍ ＋Ｐ－１１ ｘ^１＋Ｐ－１２ ｘ^２＋…＋Ｐ－１ｎｘ^烍

烌

烎ｎ
（１０．４．６）

联邦滤波算法的步骤为：
（１）定初始时刻的全局状态估计为ｘ^ｆ０，其协方差阵为Ｐｆ０。根

据信息守恒原理，把这一信息通过信息分配因子βｉ分配到各子滤
波器和主滤波器中。
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Ｐｉ（ｋ）＝β－
１
ｉＰｆ（ｋ）

ｘ^ｉ（ｋ）＝ｘ^ｆ（ｋ）
（ｉ＝１，２，…，ｎ，ｍ

烍
烌

烎）
（１０．４．７）

信息分配因子βｉ满足信息守恒原理

∑
ｎ，ｍ

ｉ＝１
βｉ ＝１ （１０．４．８）

（２）各子滤波器与主滤波器进行时间修正。
公共系统噪声信息按照同样的信息分配原则分配到各子滤波

器与主滤波器中，即

Ｑ－１ｉ （ｋ）＝βｉＱ－１
ｆ （ｋ） （１０．４．９）

各子滤波器与主滤波器单独进行时间修正，即

Ｐｉ（ｋ＋１／ｋ）＝（ｋ＋１，ｋ）Ｐｉ（ｋ）Ｔ（ｋ＋１，ｋ）＋
Γ（ｋ）Ｑｉ（ｋ）ΓＴ（ｋ）

ｘ^ｉ（ｋ＋１／ｋ）＝（ｋ＋１，ｋ）^ｘｉ（ｋ／ｋ）

　　　　　　　　（ｉ＝１，２，…，ｎ，ｍ

烍

烌

烎）

（１０．４．１０）

（３）各子滤波器进行观测量修正过程。
各子滤波器单独处理其局部观测量ｚｉ（ｋ＋１），进行观测量修

正，即

　　

Ｐ－１（ｋ＋１／ｋ＋１）＝Ｐ－１ｉ （ｋ＋１／ｋ）＋
　ＨＴ

ｉ（ｋ＋１）Ｒ－１ｉ （ｋ＋１）Ｈｉ（ｋ＋１）

Ｐ－１（ｋ＋１／ｋ＋１）^ｘｉ（ｋ＋１／ｋ＋１）＝
　Ｐ－１ｉ （ｋ＋１／ｋ）^ｘｉ（ｋ＋１／ｋ）＋
　ＨＴ

ｉ（ｋ＋１）Ｒ－１ｉ （ｋ＋１）ｚｉ（ｋ＋１）

　　　　　（ｉ＝１，２，…，ｎ

烍

烌

烎）

（１０．４．１１）

（４）把各子滤波器及主滤波器得到的状态估计ｘ^ｉ（ｋ＋１）及协
方差Ｐｉ（ｋ＋１）通过式（１０．４．６）融合成全局状态估计ｘ^ｆ（ｋ＋１）与
协方差Ｐｆ（ｋ＋１）。
而当满足以下三个条件时，上述运用信息分配原则的联邦滤

波算法，可得到与集中式卡尔曼滤波算法相同的全局最优估计：
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（１）信息分配因子βｉ满足信息守恒原理式（１０．４．８）。
（２）主滤波器的融合周期与各子滤波器的运行周期相同。
（３）按照式（１０．４．７）的信息分配原则在各子滤波器和主滤波

器之间进行信息分配。

二、联邦滤波算法在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统信息融合中
的应用

　　 现在研究联邦滤波算法在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中的应
用。ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的算法原理及数学模型见９．１节。

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的联邦滤波器结构图如图１０．３
所示。

图１０．３　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的联邦滤波器结构图

设ＩＮＳ／ＧＰＳ子系统的局部滤波器１和ＩＮＳ／ＳＡＲ子系统的局

部滤波器２的信息权值分别为β１和β２，主滤波器的权值为βｍ。本文

采用βｉ＝
１
ｎ
，βｍ ＝０有反馈的滤波器结构，如图１０．３所示。该结构

下主滤波器不存储信息，只有局部滤波器存储信息，尽管从容错性
能方面考虑不宜采用反馈结构，但是由于该方式下存在较多的冗
余信息，从而更有利于故障的检测。
下文详细介绍ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统中的联邦滤波信息融
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合的方法。为此，需要解决子系统状态向量维数不同的问题。
引理［９３］：ｎ×ｎ维对称矩阵Ｐ正定的充要条件是：对任意的ｉ，

ｊ（ｉ≤ｊ）第ｉ～ｊ行对应的对角子阵Ｐｉｊ 也是正定的。
在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ 组合导航系统中，子系统ＩＮＳ／ＧＰＳ和

ＩＮＳ／ＳＡＲ 的 状 态 向 量 维 数 是 不 同 的。 取 Ｘｆ ＝
［δｖｅ　δｖｎ　δｖｕ　δφ　δλ　δｈ］

Ｔ，并定义平台误差角向量 Ｘ ＝
［ｅ　ｎ　ｕ］Ｔ，则局部滤波器１和２的状态向量估计值、协方差
阵、噪声方差阵可分别表示为

Ｘ１ ＝ ［Ｘ１　Ｘｆ１］
Ｔ

Ｐ１ ＝
Ｐ１ Ｐｆ１
ＰＴφｆ１ Ｐｆ
熿

燀

燄

燅１

Ｑ１ ＝
Ｑ１ Ｑｆ１
ＱＴｆ１ Ｑｆ
熿

燀

燄

燅１
Ｘ２ ＝Ｘｆ２，　Ｐ２ ＝Ｐｆ２，　Ｑ＝Ｑｆ２ （１０．４．１９）

这里，Ｘｆ１表示局部滤波器１中的公共状态向量，Ｘｆ２表示局部滤波
器２中的公共状态向量，其他符号依此类推。
于是，可以按以下步骤进行联邦滤波：
（１）各子系统按照各自的系统方程结合量测信息，通过局部

滤波器进行滤波。
（２）主滤波器只对公共状态进行信息融合。
（３）主滤波器对子滤波器进行状态反馈。
这种方法称为局部状态扩展。而把式（１０．４．１９）中按公共／局

部状态来划分子系统状态向量和协方差阵的过程称为局部状态

压缩。
在该联邦滤波器结构下，由于采用了反馈结构来反馈状态信

息，从而使系统容错性能变差。为了解决信息反馈所造成的问题，
针对联邦滤波提出了以下解决办法：

（１）独立卡尔曼滤波器不接受来自主滤波器的信息，独立进
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行滤波，用作子系分辨率统的备份信息。
（２）量测信息在输入到两个子滤波器的同时，要进行故障检

测。如果一旦发现存在故障，则“故障恢复与隔离”模块立即禁止
两个子滤波器进行滤波，直到量测值恢复正常。这是一种智能不等
间隔滤波方法。

（３）故障检测模块要对两个子滤波器的状态向量和协方差阵
进行比较，当发现异常情况时，故障恢复与隔离模块将用独立卡尔
曼滤波器的状态向量、协方差阵和噪声方差阵对联邦卡尔曼滤波
器进行复位，这个过程称为阈值控制。

（４）故障检测模块和故障恢复与隔离模块还可以执行其他的
故障处理功能，如当滤波器状态不稳定时可对滤波过程进行干预，
直至滤波器状态恢复稳定。

（５）主滤波器只处理有关公共状态的信息，这使得主滤波器
有很大的适应性，从而能够有效地改善系统的容错性能。
就 上 面 所 提 出 的 联 邦 滤 波 算 法 和 系 统 结 构， 对

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统的联邦滤波进行了计算机仿真。当
对ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统进行联邦滤波时，遵循前面所叙述的
全局最优原则。两个子滤波器的更新时间为１ｓ，主滤波器的融合
周期也为１ｓ。仿真的初始数据及参数见本书第九章表９．３。为了方
便比较，我们将采用联邦滤波算法的组合系统仿真结果如
图１０．４、图１０．６和图１０．８所示，采用集中式卡尔曼滤波算法的仿
真结果如图１０．５、图１０．７和图１０．９所示。
通过比较可以看出，ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统采用联邦

滤波算法与采用集中式卡尔曼滤波算法的仿真结果是等价的，两
者都是最优的。但如前所述，联邦滤波算法与集中式卡尔曼滤波算
法相比更具有优点。在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，采用联邦
滤波算法可以为导航系统提供更高的精度和可靠性，同时能够有
效改善系统的容错性能，因此联邦滤波算法是一种较为优越的滤
波算法。
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图１０．４　 采用联邦滤波算法的组合系统仿真图

图１０．５　 采用集中式卡尔曼滤波算法的组合系统仿真图
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图１０．６　 采用联邦滤波算法的组合系统仿真图

图１０．７　 采用集中卡尔曼滤波算法的组合系统仿真图
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图１０．８　 采用联邦滤波算法的组合系统仿真图

图１０．９　 采用集中式卡尔曼滤波算法的组合系统仿真图

９０３



１０．５　 基于智能化信息融合技术的
　　　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ系统仿真研究

　　 卡尔曼滤波已广泛应用于动态系统的状态估计，经典的卡尔
曼滤波应用要求系统具有明确的数学模型和噪声统计特性的先验

知识。但是在许多情况下，它们是未知或近似已知的，因此，为了实
现卡尔曼滤波，须要进行一些假设。这就使得卡尔曼滤波的实际结
果是次优的。卡尔曼滤波首先假设系统是线性的，虽然扩展卡尔曼
滤波器可用于解决非线性问题，但是它仅是基于非线性系统的一
阶泰勒级数展开的线性近似，也不能很好地解决问题。国内外已经
有许多学者尝试把模糊逻辑和神经网络等智能理论应用于多传感

器信息融合领域，模糊逻辑和神经网络都能在先验知识很少的情
况下，提供实时的、自适应的具有收敛性及鲁棒性的决策估计，这
就是智能化的信息融合技术。
智能理论已成功地应用于系统控制问题，然而把它应用于与

控制问题相关的状态估计问题的研究却起步较晚。实际上，任何一
个控制系统都会遇到信号的不确定性、系统描述的不完善性等问
题，并且可能得不到进行控制所须要的信号，这就须要进行估计。
在这种难以建模描述的系统中，智能理论具有其独特的优越性，智
能化的状态估计能够反映系统的不确定性。
在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，引入神经网络这一智能

化技术，以实现对多传感器信息的融合，提高系统精度及容错性
能。对此下文将详细叙述，并对基于智能化信息融合技术的

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统进行仿真研究。

一、基于智能化信息融合技术的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ容错系统
结构

　　前文已经讲到，在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统中，以ＩＮＳ为
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主系统，ＧＰＳ和 ＳＡＲ 为辅助导航子系统，构成ＩＮＳ／ＧＰＳ和

ＩＮＳ／ＳＡＲ 两 个 子 系 统。在 基 于 智 能 化 信 息 融 合 技 术 的

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ容错系统结构中，系统ＧＰＳ和ＳＡＲ分别与系统

ＩＮＳ由两个神经网络滤波器ＮＮＦ１和ＮＮＦ２进行组合，进行局部
最优状态估计，并在此基础上分别进行模糊神经网络故障检测
（ＦＦＮ）以及必要的故障处理。这一层是并行处理的分散滤波过
程，经过局部分散最优估计后，得到分散的局部估计量ｘ１和ｘ２，再
由全局最优融合滤波器进行融合，以获得ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导
航系统的全局最优融合估计。图１０．１０即为ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ容错
系统结构框图。

图１０．１０　ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ容错系统结构框图

在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统中，可以采用高可靠性的、具有较
大的平均无故障时间的元件，以保证ＩＮＳ的可靠性。对于子系统的
故障判定准则可以认为：ＩＮＳ／ＧＰＳ故障，则认为是ＧＰＳ系统故障；

ＩＮＳ／ＳＡＲ故障，则认为是ＳＡＲ系统故障。从ＳＡＲ的成像原理可
知，当载体在做大的机动时，ＳＡＲ的成像质量下降，甚至无法正常
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工作；而ＧＰＳ由于存在大动态下失锁、导航工作卫星故障、星座几
何分布太差等原因，也会造成 ＧＰＳ测量数据的不可用，因而在

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合方案中，必须能够实时地检测出子系统的故
障，并可将故障从系统控制中隔离出来。即：当ＩＮＳ／ＧＰＳ检测到故
障时，将其隔离；而当ＩＮＳ／ＳＡＲ有故障时，同样也将其隔离。如果
两个子系统均发生故障，则将ＧＰＳ和ＳＡＲ均从系统中隔离出来，
仅由ＩＮＳ进行导航。各子系统发生故障时，隔离出来以后，应能够
在ＩＮＳ的辅助下进行故障自修复。
本节在各子系统中引入神经网络，提出了采用神经网络滤波

器（ＮＮＦ）的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统。利用神经网络分布式
信息存储和并行处理的特点进行导航信号处理，可以避开模式识
别方法中建模与特征提取的过程，从而减少由于模型不符或特征
选择不当带来的误差，并能实时识别，以提高系统的性能。
从上述系统的容错结构方案可知，子系统局部滤波器的故障

检测与隔离算法，将局部滤波器与全局最优融合滤波器隔离开。当
故障检测与隔离算法确定子系统发生故障时，由该子系统局部滤
波器得到的状态估计是不正确的，因而将不被送至全局滤波器，此
时，全局滤波器仅利用另外一个未失效的局部最优估计值给出状
态误差的最优估计值，同时由子系统故障处理模块，根据故障检测
信息对失效子系统进行故障隔离与恢复。在故障修复完毕后，该子
系统又可为全局滤波器提供局部状态最优估计，从而进行最优融
合，为导航系统提供精确的导航信息。在个别情况下，当故障检测
与隔离模块检测到两个子系统均发生故障时，此时局部估计信息
均不可用，系统则将ＩＮＳ信息直接输出，以供导航应用。在一般正
常状态下，得到全局最优估计后，系统将形成闭环，将此信息反馈
给ＩＮＳ进行误差修正。
下文给出子系统级故障的全局容错组合算法以及子系统故障

检测算法。
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１．全局容错组合算法
设由两个局部滤波器所得到的误差状态的估计值和估计误差

分别为ｘ^１，Ｐ１和ｘ^２，Ｐ２。则由全局滤波器得到的系统全局误差状态
估计值为

ｘ^ｆ ＝Ｐｆ（Ｐ－１１ ｘ^１＋Ｐ－１２ ｘ^２） （１０．５．１）
式中

Ｐｆ ＝ （Ｐ－１１ ＋Ｐ－１２ ）－１ （１０．５．２）
则当子系统ＧＰＳ发生故障时，这时由局部滤波器ＮＮＦ１得到

的误差状态估计值是不正确的，因而其将不被输入到全局滤波器
中，这时全局滤波器给出的组合导航系统的误差状态估计为

ｘ^ｆ ＝ｘ^２ （１０．５．３）
此时，失效的子系统ＧＰＳ的输出为

ｙ^１ ＝Ｈ１^ｘｆ ＝Ｈ１^ｘ２ （１０．５．４）
同理，当子系统ＳＡＲ发生故障时，全局滤波器给出的组合导航系
统的误差状态估计为

ｘ^ｆ ＝ｘ^１ （１０．５．５）
而此时，失效的子系统ＳＡＲ的输出为

ｙ^２ ＝Ｈ２^ｘｆ ＝Ｈ２^ｘ１ （１０．５．６）
在个别情况下，当子系统ＧＰＳ和ＳＡＲ均失效时，则全局滤波

器直接输出ＩＮＳ系统的状态，即为

ｘ^ｆ ＝ｘ （１０．５．７）

２．子系统故障检测与隔离算法
一般情况下，当子系统发生故障时，子系统局部滤波的性能势

必恶化，因此通过对局部滤波器状态的检验便可确定该子系统是
否发生故障，此时采用联邦滤波技术对于子系统的故障检测与隔
离是非常有利的。χ

２ 检测法，是一种常用的检测法，其特点是它不
必分辨造成系统故障的特定原因，而只是实时地确定一个滤波器
输出的有效性。其主要思想是利用两个估计：^ｘ１ 是由测量值通过
卡尔曼滤波得到的，^ｘ２ 是由先验信息计算得到的，通过检验两者
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之间差值的均值来确定子系统是否发生故障。该检测法的详细算
法本书在此不做具体介绍，有兴趣的读者可以参见文献［６］。

二、基于神经网络技术的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统仿真研究

人工神经网络是对人脑思维的模拟，可以看成是以处理单元

ＰＥ（ＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＥｌｅｍｅｎｔ）为结点，用加权有向弧连结而成的有向
图。处理单元用非线性函数实现单元输入与输出间的非线性映射，
其即时活跃值对应于人脑中信息的短期记忆。因此，人工神经网络
是一个非线性动力学系统，其特色在于信息的分布式存储和并行
协同处理。
虽然单个神经元的结构极其简单、功能有限，但大量神经元构

成的网络系统所能实现的行为却是极其丰富多彩的。神经网络系
统具有集体运算的能力和自适应的学习能力，还具有很强的容错
性和鲁棒性，善于联想、综合和推广。利用神经网络以上的特点进
行信号处理，可以避开模式识别方法中建模与特征提取的过程，从
而减少由于模型不符和特征选择不当所带来的误差，并能实现实
时识别，以提高系统的性能。由于滤波过程实际上就是完成从输入
到输出的某种映射关系的过程，因此，在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航
系统中用神经网络技术处理导航测量信息，实质上就是通过网络
将输入的传感器信息映射为输出的飞行器导航信息。这一映射既
包含滤波，又包含线性变换和非线性变换。本书详细介绍神经网络
算法中的ＢＰ学习算法。

１．ＢＰ学习算法

ＢＰ学习算法是由美国学者Ｒｕｍｅｌｈａｒｔ等对上图所示的网络
进行研究而提出的一种有效监督学习方法。该算法基于最小均方
误差准则，由误差正向传播和反向传播组成，通过比较网络的实际
输出与期望输出来不断地调节网络权值，直至收敛为止。网络中每
个节点的输入输出存在如下非线性关系，即
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Ｏｐｊ ＝ ｛１＋ｅｘｐ［－（∑
ｉ
ωｊｉＯｐｊ＋θｊ）］｝－１ （１０．５．８）

式中，Ｏｐｊ 为模式ｐ输入至网络节点ｊ的输出，ωｊｉ为节点ｉ到节点ｊ
的联结权，θｊ为节点ｊ的阈值。
定义网络的误差函数为

ε
ｄｅｆ
∑
ｐ
εｐ ＝∑

ｐ
∑
ｊ

（ｔｐｊ－Ｏｐｊ）２／２ （１０．５．９）

式中，ｔｐｊ 为期望的输出。相应的代价函数为

Ｊ
ｄｅｆ
Ｅ［ε］＝∑

ｐ
Ｅ［εｐ］

ｄｅｆ
∑
ｐ
Ｊｐ （１０．５．１０）

网络的最佳权值为使式（１０．５．１０）取极小值时的解，为此利用非
线性规则中的最速下降法来求解最佳权值。训练集中的每个样本
输入到网络时，网络的权值都要作相应的调整，其改变量为

Δωｊｉ ＝－η
εｐ
ωｊｉ

（１０．５．１１）

式中，参数η为学习速率。
由于

εｐ
ωｊｉ

＝ εｐ
ｎｅｔｐｊ

ｎｅｔｐｊ
ωｊｉ

（１０．５．１２）

ｎｅｔｐｊ ＝∑
ｉ
ωｊｉＯｐｊ （１０．５．１３）

记－ εｐｎｅｔｐｊ

ｄｅｆ
δｐｊ，并称为节点ｊ的误差信号，则式（１０．５．１２）变

为

εｐ
ωｊｉ

＝－δｐｊＯｐｊ （１０．５．１４）

从而有

Δωｊｉ ＝ηδｐｊＯｐｊ （１０．５．１５）
对输出层节点ｊ，有

δｐｊ ＝ （ｔｐｊ－Ｏｐｊ）Ｏｐｊ（１－Ｏｐｊ） （１０．５．１６）
对隐层节点ｊ，有
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δｐｊ ＝－ εｐｎｅｔｐｊ
＝∑

ｋ
－ εｐｎｅｔｐｋ

ｎｅｔｐｋ
ｎｅｔｐｊ

＝∑
ｋ
δｐｋωｋｊ（１－Ｏｐｊ）Ｏｐｊ

（１０．５．１７）
式中，δｐｋ为节点ｊ的上一层节点ｋ的误差信号；ωｋｊ为节点ｊ到其上
一层节点ｋ的联接权。为了加速权值收敛，在式（１０．５．１５）中加入
惯性项，即

Δωｉｊ（ｎ＋１）＝ηδｐｊＯｐｉ＋α′Δωｉｊ（ｎ） （１０．５．１８）
其中，α′为惯性比例因子，且０＜α′＜１。式（１０．５．８）～ 式（１０．５．
１８）构成ＢＰ学习算法。

ＢＰ网络要进行自学习，首先要获得自学习的样本对值，即系
统的卡尔曼滤波器的输入（观测量）和输出（卡尔曼滤波值）数据
对，它由常规卡尔曼滤波方程组求得。通常只有所给的样本对值比
较精确且具有代表性，才能使网络被训练成具有正确的模式输出。
为此，采用了两个措施：一是先使卡尔曼滤波器工作一段时间，以
获得网络样本对。此时的输入（观测量）和输出（卡尔曼滤波值）就
构成了网络训练时的样本对值。二是为了减弱系统噪声Ｗ 和量测
噪声Ｖ 对状态估值的影响，应该用不同噪声的起始值分别进行滤
波计算，将各次滤波的输入输出对应值取平均值，得到观测平均值
和滤波平均值，由此构成训练的样本对值。

２．基于神经网络的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统及其基本原理
在基于神经网络的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统中，ＧＰＳ和ＳＡＲ

分别与ＩＮＳ由两个局部滤波器Ｆ１和Ｆ２进行组合，构成ＩＮＳ／ＧＰＳ
和ＩＮＳ／ＳＡＲ两个子系统，并分别进行局部状态估计。其中，滤波器

Ｆ１和Ｆ２是并行工作的。然后分散的局部估计量Ｘ１ 和Ｘ２，经过全
局神经网络滤波器（ＮＮＦ）的融合，获得ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的
全局最优融合状态估计Ｘ，将其输出用于导航，并反馈至ＩＮＳ系统。
根据以上方案，对基于神经网络智能化信息融合技术的

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统进行了仿真研究。在实验仿真中，飞行器
的飞行航迹可以根据飞行器的飞行力学编排方程，由专门的仿真
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程序经过计算输出产生，提供包括时间、即时位置、速度、姿态、航
向及加速度等信息。整个航迹有滑跑、起飞、爬高、转弯和平飞等过
程。总飞行时间为６００ｓ，设两个局部滤波器的更新时间为１ｓ，全
局滤波器的融合周期也为１ｓ。仿真的初始数据及相关参数见第九
章表９．３。图１０．１１～图１０．１３为基于神经网络的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ
组合系统仿真结果。为了便于比较，图中还给出了利用卡尔曼滤波
方法得到的仿真结果。
从仿真结果可以看出，基于神经网络智能化信息融合技术的

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统的导航精度比传统的卡尔曼滤波精度有
所提高，且具有较高的容错性能。另外，ＢＰ网络的计算式都是简单
的矩阵代数式，没有求逆运算，比卡尔曼滤波方程计算简单。所以，

ＢＰ网络的实时性要优于卡尔曼滤波器，特别是当系统的阶次较高
时，该特点就更为突出。

图１０．１１　 东向水平姿态角误差（１σ）
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图１０．１２　 北向水平姿态角误差（１σ）

图１０．１３　 方位角ｕ 误差（１σ）
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但是，这种方法的离线学习时间较长，如何减少训练时间，使神经
网络在较短的时间内获得理想的网络权值，是一个重要的问题。另
外，如何根据各传感器的工作情况，自动、快速地修正网络权值，也
是值得研究的问题。

１０．６　 小 　 结

本章主要研究了多传感器信息融合技术在ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组
合导航系统中的应用。首先介绍了多传感器信息融合的基本理论、
多传感器信息融合的层次和多传感器信息融合的方法；接着研究
了分散融合估计算法、全局最优融合估计算法和联邦滤波算法在

ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合系统信息融合中的应用；最后，提出了基于智
能化信息融合技术的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ容错系统结构，并对基于神
经网络技术的ＩＮＳ／ＧＰＳ／ＳＡＲ组合导航系统进行了仿真研究。
如何把智能化信息融合技术应用于多传感器组合导航系统，

是一个新的、很有吸引力的研究课题，本章只做了一些探索性、尝
试性的工作，还有许多工作要做，有待于作者及同行们今后的进一
步努力。
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