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一种新的犌犘犛／犛犐犖犛组合测姿模型

贺　浩，郑玉航，杨东方，张金生，闫循良
（第二炮兵工程大学，西安　７１００２５）

摘要：针对多天线ＧＰＳ／ＳＩＮＳ组合测姿中存在的精度不够和难以实现的问题，研究了一种新的ＧＰＳ／ＳＩＮＳ组合测姿模型；利用ＧＰＳ

载波相位高精度相对定位技术，在传统 “速度＋位置”松组合的基础上，加入了基于基线向量误差的姿态量测方程，提出了一种精度较

高并且较易实现的ＧＰＳ／ＳＩＮＳ组合测姿模型；基于某飞行仿真航迹对模型的测姿性能进行了数值仿真，并与传统测姿模型进行了对比分

析；仿真结果表明，与传统模型相比，新的测姿模型可以显著提高导航系统测姿精度和滤波收敛速度，偏航角、俯仰角测量精度可达

０．０２°，滚动角测量精度可达０．１°，可为飞行器的高精度组合测姿提供一定的参考价值。

关键词：测姿；载波相位；卡尔曼滤波；基线向量
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０　引言

对于长航时无人飞行器，尤其在高动态等特殊应用条件

下，导航系统对姿态测量有着较高要求。惯导系统因其全自

主、测量信息全面和短时精度高的特点而得到广泛应用，但其

误差会随时间积累。采用组合测姿是解决这一问题的较好途

径。卫星／惯导组合导航技术成熟、应用广泛，而随着ＧＰＳ姿

态测量技术的研究和应用，ＧＰＳ与惯导组合测姿也成为姿态

测量的一种常用方法，特别是进行全姿态组合和速度组合，可

以发挥各自优势［１］。

目前，ＧＰＳ测姿的方法主要有单天线，双天线和多天线

测姿的方法。基于单天线的测姿方法，忽略了载体冲角、攻角

和侧滑角误差带来的影响，应用场合受限，而且其基本原理和

方法与本文不同，故不作讨论。双天线测姿与多天线测姿的基

本原理是一致的，区别在于双天线只能测量载体３个姿态角中

的两个。测量全面的姿态信息，需要３个或者３个以上的ＧＰＳ

天线布局。关于双天线ＧＰＳ／ＩＮＳ的组合定位定姿技术，孙红

星［２］于２００４年做了充分的论述，但没未对多天线 ＧＰＳ与

ＳＩＮＳ系统组合测姿做进一步的研究。马丽锋
［３］提出一种多天

线ＧＰＳ／ＳＩＮＳ的载体测姿系统，设计了组合测姿卡尔曼滤波

器。该系统采用了站际、星际双差方法测量基线向量，可降低

电离层、对流层延时误差。但是，该模型直接使用载波相位信

息实现高精度定位，在技术实现上具有一定难度。

本文以传统松组合方法实现定位和测速，以载波相位干涉

方法实现多天线间相对定位，提出一种新的较易实现的多天线

ＧＰＳ／ＳＩＮＳ组合测姿模型。

１　犌犘犛／犛犐犖犛组合测姿模型

以单基线所构建的模型与多天线类似，本文以多天线为例

进行研究。系统的姿态与速度和位置参数耦合，在较高动态情

况下更是如此，因此建立全组合的滤波模型有助于提高测姿精

度。以惯导系统参数误差作为组合导航系统的状态量，以卫星

测量参数与惯导参数的误差作为观测量，建立ＧＰＳ／ＳＩＮＳ的全

组合测姿模型。

１１　惯导系统误差方程

ＳＩＮＳ不存在传统意义上的物理平台，而以数学平台代替，

通过姿态转换矩阵的迭代计算，将固连在载体上的惯性测量元

件敏感到的参数解算到导航坐标系下。其误差方程可描述

如下：

数学平台误差角方程：


φ＝δω

狀
犻犲＋δω

狀
犲狀 －（ω

狀
犻犲＋ω

狀
犲狀）×φ＋ε

狆 （１）

　　速度误差方程：

δ狏＝犳
狀
×φ－（２δω

狀
犻犲＋δω

狀
犲狀）×狏－

（２ω狀犻犲＋ω
狀
犲狀）×δ狏＋狆 （２）

　　位置误差方程：

δ犔 ＝
δ狏狀
犚犿 ＋犺

（３）
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δλ＝
δ狏犲
犚犿 ＋犺

ｓｅｃ犔＋
δ狏犲
犚犿 ＋犺

ｓｅｃ犔ｔａｎ犔δ犔 （４）

δ犺＝δ狏狌 （５）

１２　组合导航系统状态空间方程

卫星／惯导组合导航系统是基于惯导系统的动力学模型建

立系统的状态空间方程，并采用扩展卡尔曼滤波器 （ＥＫＦ）设

计实现的。考虑到组合测姿模型中姿态参数与位置、速度参数

相关，因此建立全组合的导航系统模型。组合导航系统的状态

方程可描述为

犡（狋）＝犉（狋）犡（狋）＋犌（狋）犠（狋） （６）

式中，犌 （狋）为噪声分配矩阵，犠 （狋）为陀螺仪和加速度计

的系统噪声矩阵［４］。

选用数学平台误差角、测速误差、定位误差、陀螺漂移和

加速度计漂移误差作为惯导系统的状态向量：

犡犐 ＝ ［φ犲φ狀φ狌δ狏犲δ狏狀δ狏狌δ犔δλδ犺ε犫狓 ε犫狔 ε犫狕

ε狉狓 ε狉狔 ε狉狕 狓 狔 狕］
犜 （７）

　　其中：φ犈，φ犖，φ犝 为捷联惯导系统数学平台的误差角；δ犞犈，

δ犞犖，δ犞犝 为惯导系统的测速误差；δ犔，δλ，δ犺为惯导系统分别在

纬度、经度和高度方向上的定位误差；ε犫狓，ε犫狔，ε犫狕，ε狉狓，ε狉狔，ε狉狕 为

陀螺的常值漂移误差和相关漂移误差；狓，狔，狕 为加速度

计在载体坐标系中的等效漂移。

系统矩阵犉（狋）为

犉（狋）＝
犉犖 犉犛

０ 犉［ ］犕 １８×１８

（８）

式中，犉犖 为对应ＳＩＮＳ９个误差参数的系统动态矩阵；

犉犛 ＝

犆狀犫 犆
狀
犫 ０３×３

０６×６
犆狀犫

０３×

熿

燀

燄

燅３ ９×９

（９）

犉犕 ＝犱犻犪犵 ０００－
１

犜犵狓
－
１

犜犵狔
－
１

犜犵狕
－
１

犜犪狓
－
１

犜犪狔
－
１

犜［ ］犪狕

（１０）

１３　组合导航系统量测方程

关于系统位置和速度量测方程的推导，可参考文献［４］，

本文主要介绍姿态的量测方程。

多天线ＧＰＳ测姿是组合测姿系统姿态量测信息来源，一

般通过载波相位高精度定位实现测量 ＧＰＳ基线向量，并解算

载体姿态，如需要获取载体的全部姿态信息，则至少需要３根

天线。图１给出了一种多天线 ＧＰＳ测姿的天线布局方案。该

方案于载体中心安装天线犃１ ，纵轴线上安装天线犃２ ，横轴

安装天线犃３ 。

图１　一种多天线布局方案

１．３．１　一般姿态量测方程

获取ＧＰＳ基线后便可以进行姿态解算，其中直接法是较

为简单、直观的方法［５］。以图１天线布局为例，直接法对应的

姿态解算方程为

φ＝－ａｒｃｔａｎ
狓１

狔（ ）１
θ＝ａｒｃｔａｎ

狕１

狓２１＋狔槡（ ）２
１

γ＝－ａｒｃｔａｎ
狓２ｓｉｎψｓｉｎθ－狔２ｃｏｓψｓｉｎθ＋狕２ｃｏｓθ

狓２ｃｏｓψ＋狔２ｓｉｎ（ ）

烅

烄

烆 ψ

　　其中：（狓１，狔１，狕１），（狓２，狔２，狕２）分别为导航坐标系中的基

线矢量犪，犫。

姿态量测方程为

犣α ＝

φ犲

φ狀

φ

熿

燀

燄

燅狌

＋狏φ ≈

γ犐－γ犌

θ犐－θ犌

ψ犐－ψ

熿

燀

燄

燅犌

＝

δγ

δθ

δ

熿

燀

燄

燅ψ

（１１）

　　对应的观测方程为犎α ＝犐３×３ 。

直接法的ＧＰＳ测姿精度取决于天线相对定位的精度，而

以载波相位信息计算天线相对位置的处理过程会带来测姿误

差。同时，利用计算得到的俯仰角和偏航角进一步计算滚动

角，会带来误差累积。

１．３．２　改进的姿态量测方程

针对直接法上述缺点，此处略去ＧＰＳ解算载体姿态的过程，

采用基线向量误差作为观测量对系统的姿态进行估计。由于其信

息等同于星际、站际双差，故可降低大气延时误差带来的影响。

以基线犪为例，关于基线向量误差观测量的建模过程如下。

由载体坐标系转向导航坐标系的姿态转换矩阵为

犆狀犫 ＝ （犐＋［ρ×］）^犆
狀
犫 （１２）

　　其中：犆狀犫 是真实的姿态转换矩阵，^犆
狀
犫 是计算估计的姿态转

换矩阵，［ρ×］为姿态转换矩阵误差阵，

［ρ×］＝

０ －φ狌 φ狀

φ狌 ０ －φ犲

－φ狀 φ犲

熿

燀

燄

燅０

（１３）

　　用接收机的站际单差表示基线向量和其估计值：犅狀１２ ＝

犆狀犫犅
犫
１２，^犅

狀
１２ ＝犆^

狀
犫^犅

犫
１２ ，则误差为

Δ犅
狀
１２ ＝犅

狀
１２－犅^

狀
１２ （１４）

　　其中：犅狀１２、犅
犫
１２分别为导航坐标系和载体坐标系下的基线向

量，^犅狀１２、^犅
犫
１２ 为其估计值。

基线向量误差和小角度旋转误差之间的关系可描述为

Δ犅
狀
１２ ＝ ［ρ×］^犅

狀
１２＋狀１２ （１５）

　　将基线向量误差Δ犅
狀
１２ 从地理系转换到地球坐标系后，有

Δ犅１２ ＝犆
犲
狀（［－犅^

狀
１２×］φ＋狀′１２）＝

犆犲狀

０ 狕^狀１２ －^狔
狀
１２

－^狕
狀
１２ ０ 狓^狀１２

狔^
狀
１２ －狓^

狀
１２

熿

燀

燄

燅０

φ犲

φ狀

φ

熿

燀

燄

燅狌

＋狀
＇＇
１２ （１６）

　　此处，Δ犅１２ 是基线向量在地球坐标系的误差，犆
犲
狀 是地理坐

标 系 到 地 球 坐 标 系 的 旋 转 矩 阵，犅^狀１２ ＝ 犆^狀犫犅
犫
１２ ＝

狓^狀１２ 狔^
狀
１２ 狕^

狀
［ ］１２ ，狀

＇＇
１２ 是在地球坐标系线性化误差向量。

将利用载波相位测得的基线向量，投影到不同卫星与载体连

线的矢量之上，可得到站际、星际双差测量值，将此测量值与惯

导估计的双差值作差，建立关于基线向量误差的观测方程：

δ犅１２ ＝ （Δφ１２＋犖１２）λ－犅^１２ ＝

犛犻犼犆犲狀

０ 狕^狀１２ －狔
狀
１２

－^狕
狀
１２ ０ 狓^狀１２

狔^
狀
１２ －狓^

狀
１２

熿

燀

燄

燅０

φ犲

φ狀

φ

熿

燀

燄

燅狌

＋狀１２ （１７）

　　其中：［φ犲 φ狀 φ狌］
犜 是姿态误差角，^犅１２＝犛

犻犼犆犲狀犆
狀
犫犅

犫
１２为地

球坐标系下ＧＰＳ基线向量的估计值，Δφ１２ 为天线１和天线２

的载波相位双差值，犖１２ 为双差模糊度，λ为接收到载波的波
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长，犛犻犼 为犻，犼卫星与天线之间单位化向量的双差值，狀１２ 为观测

噪声向量。

基线向量误差对应的观测矩阵为

犎α ＝犆
犲
狀

０ 狕^狀１２ －^狔
狀
１２

－^狕
狀
１２ ０ 狓^狀１２

狔^
狀
１２ －狓^

狀
１２

熿

燀

燄

燅０

（１８）

２　仿真试验及分析

选取四颗可见星，基于某飞行器仿真航迹对两种模型的测

姿性能进行比较。仿真航迹如图２所示。

图２　仿真航迹

图３　测姿精度对比

取纵向基线长度为１０ｍ，法向基线长度为５ｍ。初始姿态

角为航向角φ＝２４°５８′，俯仰角θ＝７°４７′３２″，滚动角γ＝０°。

陀螺仪漂移均方值为５°／ｈ，相关时间为３００ｓ。

观测噪声均方差为：基线误差０．０１ｍ，三轴向速度误差均

为０．０１ｍ／ｓ，地球坐标系下，狓向，狔向，狕向位置误差均为１０

ｍ。采用扩展卡尔曼滤波 （ＥＫＦ）方法对所建立模型进行仿真

计算，得到两种模型在同等条件下的测姿精度，如图３所示。

通过图３可以看出，传统的组合测姿方法滤波精度较低、

收敛速度较慢。同时，由于偏航角和俯仰角的误差对滚动角计

算影响较大，所以滚动角测量精度更差。而本文提出的模型显

著提高了测姿精度，尤其是滚动角的测量精度，同时，滤波收

敛速度也快于传统方法。

仿真结果显示，一般的测姿模型精度为偏航角０．２５°，俯

仰角０．４°，滚动角０．５°，本文的测姿模型偏航角、俯仰角精度

为０．０２°，滚动角精度为０．１°。结果数据表明，本文提出的组

合测姿模型能够实现较高精度的姿态测量。

３　结论

本文针对传统 ＧＰＳ／ＳＩＮＳ组合测姿研究中存在的精度较

差、实用性不强的问题，基于易于实现的ＧＰＳ／ＳＩＮＳ松组合模

型和ＧＰＳ载波相位相对定位技术，提出了一种使用基线向量

误差建立姿态测量方程的组合测姿模型。通过星际、站际双差

计算基线向量误差，可以降低 ＧＰＳ的平流层、对流层延时误

差带来的影响。略去了通过基线向量解算载体姿态的过程，减

小了过程中计算误差带来的影响。仿真试验结果表明，本文提

出的组合测姿模型可以有效提高组合测姿的精度，并改善滤波

收敛速度。
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