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级联卡尔曼滤波在初始对准中的应用

张复建，单　斌，杨　波，薛　亮，腾红磊
（火箭军工程大学 导弹工程学院，西安　７１００２５）

摘要：针对微惯组测量误差大，尤其是陀螺仪误差较大，不能辨别地球自转角速度，造成捷联惯性导航系统不能实现自对准

的问题，采用ＧＰＳ和磁强计辅助微惯组进行对准；当载体处于静止状态时，没有外力作用，加速度计仅输出重力加速度信息，

可提供水平姿态角的观测信息，航向角观测由加速度计和磁强计的输出融合解算得到，通过构建级联的四个卡尔曼滤波器，分别

实现水平姿态角、航向角、陀螺仪误差、失准角和加速度计零偏的估计，将估计的姿态角转换为待修正的姿态矩阵，利用估计的

失准角对姿态矩阵作进一步修正，最终得到修正的姿态矩阵，完成初始对准目的。

关键词：微型惯性测量单元；初始对准；全球定位系统；卡尔曼滤波
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０　引言

随着微机电系统 （Ｍｉｃｒｏ－ＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍ，

ＭＥＭＳ）技术的不断发展，在民用和军事方面，都应用的

越来越广泛。传统的高精度惯性器件在捷联惯性导航系统

（Ｓｔｒａｐ－ｄｏｗｎＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，ＳＩＮＳ）应用中，

最突出的是成本和重量问题，为缓解这个问题，基于微机

电技术的微型陀螺仪和加速度因具有低成本、功耗低、体

积小等优势，在许多应用中，逐渐取代传统的陀螺仪和加

速度计［１］。

捷联惯性导航系统进行初始对准的目的是提供系统的

初始姿态矩阵，便于在导航坐标系中进行导航解算。因此，

许多学者对此进行大量研究，推导了捷联惯性导航系统的

对准模型，许多成果在实际中取得广泛运用［２３］，然而，大

部分导航系统的惯性器件都采用了高精度的陀螺仪和加速

度计，对于低成本的微型惯性测量单元［４］ （ＭｉｎｉａｔｕｒｅＩｎｅｒ

ｔｉａｌＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔｓ，ＭＩＭＵ，简称：微惯组），由于受

微机电技术工艺等所限，微惯组的量测噪声、零偏以及漂

移等误差较大，其测量精度相对传统的惯性器件要低很多，

以至于不能采取相同的方法实现微惯组的初始对准。针对

此问题，许多学者也作出了相应研究成果，其中，李士

心［５］针对低成本的ＩＭＵ偏差和噪声大的问题，采用ＧＰＳ提

供的速度信息辅助对准，对ＩＭＵ参数误差和航向角误差取

得较好的估计，在仿真和实际应用都得到较好的效果；庞

春雷［６］针对低精度的捷联惯性导航无法实现航向角的自对

准和ＧＰＳ双天线侧向需要较长时间初始化的问题，研究了

二者相互辅助的算法，建立互相辅助的算法模型，通过实

验验证了算法的简单实用性。

本文基于微惯组的捷联惯性导航系统无法实现自对准

的问题，依靠外部测量信息辅助对准，根据全球卫星定位

系统 （ｔｈｅｇｌｏｂａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）与捷联惯性导航

系统优势互补的特点，当载体静止时，可以采用ＧＰＳ系统

提供的速度信息及磁强计输出的航向角信息，辅助基于微

惯组的捷联惯性导航系统完成初始对准。

１　初始对准原理

当载体处于静止状态时，针对微惯导不能实现自主对

准，本文采用四个级联式卡尔曼滤波器的滤波方法解决微

惯导对准问题，四个滤波器主要分为水平姿态角滤波器、

航向角滤波器、陀螺仪误差滤波器和速度滤波器，其中，

水平姿态角滤波器主要是根据加速度计输出作为观测量，

估计出状态值，并反解出水平姿态角 （包括俯仰角和横滚

角），并将水平姿态角送入航向角滤波器计算滤波观测向量

数据；在航向角滤波器中，航向角观测信息由磁强计输出
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并融合水平姿态角信息提供，通过滤波得到状态值，并反

解得到载体航向角；在陀螺仪误差滤波器中，主要考虑陀

螺仪误差为漂移误差和随机误差，通过滤波实时估计出当

前陀螺仪误差值，用于修正水平姿态滤波和航向角滤波中

的状态空间模型，改善滤波估计精度；在速度滤波中，根

据ＧＳＰ对静止载体的速度观测值，可作为速度误差观测量，

通过滤波估计出加速度计零偏误差和载体失准角，加速度

零偏可用于水平姿态角滤波中的观测量修正，减小观测误

差，估计的失准角用于对姿态矩阵作进一步修正，提高姿

态矩阵的稳定性。

１１　水平姿态角滤波

记地心惯性坐标系犻系；地球坐标系犲系；以 “东－北

－天”地理坐标系为导航坐标系狀系；以 “右－前－上”

为载体坐标系犫系；计算导航坐标系记为狀′系；失准角矢量

［狓，狔，狕］
犜 定义为理想导航系狀系依次按狕－狓－狔顺序

分别绕狓，狔，狕 旋转后得到计算导航系狀′系，记载体的

俯仰角、横滚角和航向角分别为θ，γ，ψ且狀系绕 “狕－狓－

狔”轴的顺序依次旋转θ，γ，ψ得到犫系，则狀系到犫系的

转换矩阵犆犫狀 为：

犆犫狀 ＝

犮γ犮ψ＋狊γ狊ψ狊θ －犮γ狊ψ＋狊γ狊θ犮ψ －狊γ犮θ

犮θ狊ψ 犮ψ犮θ 狊θ

狊γ犮ψ－犮γ狊ψ狊θ －狊γ狊ψ－犮γ犮ψ狊θ 犮γ犮

熿

燀

燄

燅θ

（１）

式中，犮表示余弦函数，狊表示正弦函数 （下同）。按式 （３）

（４）（５），由姿态矩阵转换为姿态角：

犆犫狀 ＝

犜１１ 犜２１ 犜３１

犜１２ 犜２２ 犜３２

犜１３ 犜２３ 犜

熿

燀

燄

燅３３

（２）

γ＝ａｒｃｔａｎ －
犜１３
犜（ ）３３

（３）

θ＝ａｒｃｔａｎ
－犜２３
犜１３／狊（ ）γ （４）

ψ＝ａｒｃｔａｎ
犜２１／犮θ

犜１１犮γ＋犜３１狊（ ）γ 犜１１ （５）

　　姿态矩阵微分方程
［７］表示如下：

犆犫狀 ＝－ω
犫犽
狀犫犆

犫
狀 （６）

式中，ω
犫犽
狀犫＝

０ －ω
犫
狀犫狕 ω

犫
狀犫狔

ω
犫
狀犫狕 ０ －ω

犫
狀犫狓

－ω
犫
狀犫狔 ω

犫
狀犫狓

熿

燀

燄

燅０

是由ω
犫
狀犫＝ ［ω

犫
狀犫狓　ω

犫
狀犫狔

　ω
犫
狀犫狕］

犜 构成的反对称阵，且通过式 （７）获得：

ω
犫
狀犫 ＝ω

犫
犻犫－犆

犫
狀（ω

狀
犲狀＋ω

狀
犻犲） （７）

式中，ω
犫
犻犫为微机电陀螺仪输出角速度，当载体处于静止时，

由于误差过大，不能辨识地球角速率，此时可认为 ω
犫
狀犫

≈ω
犫
犻犫。

选取式 （１）中姿态矩阵犆犫狀 的第三列作为状态量，即：

狓１＝ ［－狊γ犮θ　狊θ　犮γ犮θ］
犜 （８）

　　通过式 （６）可提取出状态微分方程：

狓１＝－ω
犫犽
狀犫狓１ （９）

　　对式 （９）进行离散化得到水平姿态角的状态空间模型

和量测模型如下：

狓１，犽 ＝１，犽－１狓１，犽－１＋狑１，犽－１ （１０）

狕１，犽 ＝犎１，犽狓１，犽＋狏１，犽 （１１）

　　采用式 （１２）（１３）分别计算状态转移矩阵１，犽－１，过程

噪声狑１，犽－１
［８］：

１，犽－１＝犐３×３－狋ω
犫犽
狀犫 （１２）

狑１，犽－１＝犜（－珔狓１，犽）η犌 （１３）

犎１，犽 ＝犵·犐３×３ （１４）

式中，犐３×３为三阶的单位矩阵，犎１，犽为观测矩阵，η犌 为陀螺

仪量测噪声向量，可假设为零均值的高斯白噪声，珘狓１，犽为向

量狓１，犽构造的反对称矩阵，狏１，犽为加速度计的随机量测噪声

向量，可假设为零均值的高斯白噪声，犜 为卡尔曼滤波

周期。

实际观测向量狕１，犽为加速度计在犫系中的投影且经过误

差补偿的输出值，即：

狕１，犽 ＝犳
犫 （１５）

　　系统过程噪声方差矩阵犙１，犽－１和量测噪声方差矩阵犚１，犽

计算如下［８］：

犙１，犽－１＝犈（狑１，犽－１狑
犜
１，犽－１）＝－犜

２珟狓１，犽－１∑犌
珘狓１，犽－１ （１６）

犚１，犽 ＝犈（狏１，犽狏
犜
１，犽）＝∑犃

（１７）

　　式中，∑犌
＝犈（η犌η

犜
犌）＝σ

２
犌犐３×３，∑犃

＝σ
２
犃犐３×３。

在犽时刻时，由卡尔曼滤波估计后得到重力矢量在犫系

的状态估计值：

狓＋１，犽 ＝ ［狓１，狓，狓１，狔，狓１，狕］
犜 （１８）

　　由式 （３）（４）得到载体的俯仰角和横滚角估计值，之

后可给航向角滤波器的观测值提供输入。

γ犿 ＝ａｒｃｔａｎ －
狓１，狓
狓１，（ ）狕 （１９）

θ犿 ＝ａｒｃｔａｎ
－狓１，狔
狓１，狕／狊γ（ ）犿 （２０）

　　事实上，当载体处于静止时，重力矢量在载体系的投

影即为加速度计输出，有如下关系：

犳犫狓

犳
犫
狔

犳

熿

燀

燄

燅
犫
狕

＝犆
犫
狀

０

０

－

熿

燀

燄

燅犵

（２１）

　　单位化后得到：

１

犳
犫

犳
犫
狓

犳
犫
狔

犳

熿

燀

燄

燅
犫
狕

＝犆
犫
狀

０

０

－

熿

燀

燄

燅１

（２２）

　　将式 （１）代入式 （２２）并整理得到：

γ
０
犿 ＝ａｒｃｔａｎ

犳
犫
狔

犳（ ）犫狕 （２３）

θ
０
犿 ＝ａｒｃｔａｎ

犳
犫
狓

犳（ ）犫
（２４）

　　然而，由于加速度计存在零偏及随机误差等因素，使

得γ
０
犿 和θ

０
犿 的测量精度较差，因此本文采用加速度计输出作

为观测量，采用滤波的方式能获取更高精度的水平姿态角，
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进一步提高航向角滤波中的观测精度。

１２　航向角滤波

在航向角滤波中，观测向量来源于水平姿态滤波的输

出与磁强计输出融合计算得到，类似于水平姿态滤波的方

法，选取式 （１）中姿态矩阵犆犫狀 的第一列元素作为状态

量，即：

狓２＝ ［犮γ犮ψ＋狊γ狊ψ狊θ　犮θ狊ψ　狊γ犮ψ－犮γ狊ψ狊θ］
犜 （２５）

　　通过式 （６）可提取出状态微分方程：

狓２＝－ω
犫犽
狀犫狓２ （２６）

　　对式 （２６）进行离散化得到水平姿态角的状态空间模

型和量测模型如下：

狓２，犽 ＝２，犽－１狓２，犽－１＋狑２，犽－１ （２７）

狕２，犽 ＝犎２，犽狓２，犽＋狏２，犽 （２８）

　　类似于水平姿态滤波中的方法，得到如下关系式：

２，犽－１＝犐３×３－犜ω
犫犽
狀犫 （２９）

狑２，犽－１＝犜（－珟狓２，犽）η犌 （３０）

犎２，犽 ＝犐３×３ （３１）

　　航向角可通过磁强计输出得到，文中详细阐述了高精

度航向角可通过磁强计与加速度计融合输出得到［９］［１１］，在

此不再赘述，由 （２３）（２４）得到航向角：

Ψ＝ｔａｎ
－１ 犿狓狊γ犿 －犿狔犮γ犿
犿狓犮θ犿 ＋犿狔狊θ犿狊γ犿 ＋犿狕狊θ犿犮γ（ ）犿 （３２）

　　至此，在犽时刻时，可得到航向角滤波器的观测值狕２，犽

计算如下：

狕２，犽 ＝

犮γ犿犮ψ犿 ＋狊γ犿狊ψ犿狊θ犿

犮θ犿狊ψ犿

狊γ犿犮ψ犿 －犮γ犿狊ψ犿狊θ

熿

燀

燄

燅犿

（３３）

　　在静止状态下，为有效利用水平姿态角滤波数据，降

低航向角量测误差，采取求平均的方式提高量测质量，即

一个航向角量测值为前５０个量测值与犽时刻量测值的平均

值作为当前量测更新：

珔狕２，犽 ＝∑
５０

犼＝０

狕２，犽－犼 （３４）

　　类似于水平姿态系统过程噪声方差矩阵，航向角系统

过程噪声方差矩阵犙２，犽－１计算如下：

犙２，犽－１＝－犜
２珟狓２，犽－１∑犌

珟狓２，犽－１ （３５）

犚２，犽 ＝σ
２
犕犐３×３ （３６）

　　同样使用卡尔曼滤波算法得到状态最优解：

狓＋２，犽 ＝ ［狓２，狓，狓２，狔，狓２，狕］
犜 （３７）

　　航向角最优估计值ψ犿 如下：

ψ犿 ＝ａｒｃｔａｎ
狓２，狔／犮θ犿

狓２，狓犮γ犿 ＋狓２，狕狊γ（ ）犿 （３８）

１３　陀螺仪误差滤波

采用随机游走过程表示陀螺仪的误差 （本文仅考虑陀螺

仪漂移和随机误差），其系统状态空间模型表示如下［１０］：

狓３，犽 ＝３，犽－１狓３，犽－１＋狑３，犽－１ （３９）

狕３，犽 ＝犎３，犽狓３，犽＋狏３，犽 （４０）

式中，狓３，犽表示由狓，狔，狕轴三个陀螺仪误差构成的向量，

３，犽－１＝犐３×３为状态转移矩阵，犎３，犽＝犐３×３为观测矩阵，狑３，犽－１

和狏３，犽为过程噪声和量测噪声。

在水平姿态卡尔曼滤波与航向角卡尔曼滤波中，由于

陀螺仪误差的存在，在利用反对称矩阵ω
犫犽
狀犫计算状态转移矩

阵１，犽－１和２，犽－１时，对状态量的一步预测状态狓
－
１，犽和狓

－
２，犽造

成误差传递。对此，用狓－１，犽和狓
－
２，犽分别按式 （１９）（２０）（３８）

计算得到姿态角θ
－
犿，γ

－
犿，ψ

－
犿，由状态最优估计值狓

＋
１，犽和狓

＋
２，犽

采用同样的方法计算得到的姿态角θ犿，γ犿，ψ犿，二者必然存

在差异，其根本原因有陀螺仪的误差引起，由此可计算在犽

时刻时，陀螺仪输出角速度的误差观测量：

狕３，犽 ＝

（θ
－
犿 －θ犿）／犜

（γ
－
犿 －γ犿）／犜

（ψ
－
犿 －ψ犿）／

熿

燀

燄

燅犜

（４１）

　　类似于航向角滤波器观测量的方法，对陀螺仪误差滤

波器的观测量也采取求平均的方法。

珔狕３，犽 ＝∑
５０

犻＝０

狕３，犽－犻 （４２）

　　经过滤波得到的状态量即为这一时刻的陀螺仪误差，

将估计的狓＋３，犽对式 （７）中的陀螺仪输出ω
犫
犻犫进行修正，使用

ω^
犫
犻犫计算姿态滤波器的状态转移矩阵，进入下一时刻的滤波

更新。

ω^
犫
犻犫 ＝ω

犫
犻犫－狓

＋
３，犽 （４３）

１４　速度滤波

在速度卡尔曼滤波器中，考虑载体在静止状态进行对

准，可忽略天向速度的影响，载体的失准角和加速度计误

差将在此得到最优估计值，其中，失准角用来校正由式

（１９）（２０）（３８）计算的姿态矩阵，加速度计误差用来校正

水平姿态滤波器的观测值。

选取载体速度误差，失准角和加速度计零偏误差为系

统状态量：

狓４＝ ［δ犞犈，δ犞犖，δ犞犝，狓，狔，狕，犅狓，犅狔，犅狕］
犜 （４４）

　　建立状态空间模型如下：

狓４，犽 ＝４，犽－１狓４，犽－１＋狑４，犽－１ （４５）

狕４，犽 ＝犎４，犽狓４，犽＋狏４，犽 （４６）

狕４，犽 ＝

δ犞犈，犌犘犛

δ犞犖，犌犘犛

δ犞犝，

熿

燀

燄

燅犌犘犛

（４７）

犎４，犽 ＝ ［犐３×３　犗３×６］ （４８）

　　式中，４，犽－１为状态转移矩阵，狑４，犽－１为过程噪声，狏４，犽

为量测噪声，犅狓，犅狏，犅狕 为加速度计零偏误差，犎４，犽为观

测矩阵，相关矩阵具体参数详见文献［５］。

由于ＧＰＳ存在测量误差，在载体静止是，ＧＰＳ输出的

水平速度值δ犞犈，犌犘犛，δ犞犖，犌犘犛和δ犞犝，犌犘犛认为是速度误差观测

向量。

经过卡尔曼滤波后得到犽时刻的状态最优估计值：

狓＋４，犽 ＝ ［狓４，１，狓４，２，狓４，３，狓４，４，狓４，５，狓４，６，狓４，７，狓４，８，狓４，９］
犜

（４９）

　　利用此时刻估计的加速度计零偏误差修正水平姿态滤
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波中式 （１５）的加速度计输出值，进入下一时刻的滤波

更新。

犳^
犫
＝犳

犫
－

狓４，７

狓４，８

狓４，

熿

燀

燄

燅９

（５０）

１５　姿态矩阵修正

以上叙述的四个级联式的卡尔曼滤波完成一个滤波周

期更新时，得到一组姿态角及失准角，为获得更精确的姿

态矩阵，充分利用最优估计信息，可采用如下方式：由姿

态滤波器输出的姿态角θ犿，γ犿，ψ犿 按式 （１）计算出待修正

的姿态矩阵珚犆犫狀，最后利用速度滤波器估计的失准角狓，狏，

狕按式 （５２）对珚犆犫狀进行最终的修正，得到更精确和稳定的

估计值犆^犫狀，完成整个初始对准任务，当达到导航预设条件

时，可转入导航状态更新解算。

犈＝

０ 狕 －狔

－狕 ０ 狓

狔 －狓

熿

燀

燄

燅０

（５１）

犆^犫狀 ＝珚犆
犫
狀（犐＋犈） （５２）

１６　卡尔曼滤波算法

在上述提到的滤波算法中，均采用经典卡尔曼滤波最

优估计算法。卡尔曼滤波以线性最小方差为估计准则，通

过量测值按一定递推算法实现状态向量的估计。假设系统

状态空间模型如下：

狓犽 ＝犽－１狓犽－１＋狑犽－１，犽≥１ （５３）

狕犽 ＝犎犽狓犽＋狏犽 （５４）

　　其递推算法过程
［１０］如下：

１）初始化 （犽＝０）：设定初始状态量珔狓０ 和初始协方

差Π０：

狓^０狘０＝珔狓０，犘０狘０＝Π０ （５５）

　　２）时间更新 （犽＝１，…，犓）：计算系统状态一步预测

估计及一步误差协方差矩阵：

狓犽狘犽－１＝犽－１^狓犽－１狘犽－１ （５６）

犘犽狘犽－１＝犽－１犘犽－１狘犽－１
犜
犽－１＋犌犽－１犙犽－１犌

犜
犽－１ （５７）

　　３）量测更新 （犽＝１，…，犓）：通过量测信息及反馈增

益估计系统状态及对应的误差协方差阵：

犓犽 ＝犘犽狘犽－１犎
犜
犽犚

－１
犲，犽，犚犲，犽 ＝犎犽犘犽狘犽－１犎

犜
犽＋犚犽 （５８）

狓^犽狘犽 ＝狓^犽狘犽－１＋犓犽犲犽，犲犽 ＝狕犽－犎犽^狓犽狘犽－１ （５９）

犘犽狘犽 ＝ （犐－犓犽犎犽）犘犽狘犽－１（犐－犓犽犎犽）
犜
＋犓犽犚犽犓

犜
犽 （６０）

式中，狓犽 为犽时刻的状态向量，犽－１为状态转移矩阵，狑犽－１

为系统噪声，狏犽为量测噪声，犚犽 为量测噪声方差阵，犙犽 为

系统噪声方差阵，δ犽犻为Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ符号，满足：

犈｛狑犽｝＝０，犈｛狑犽狑
犜
犼
｝＝犙犽δ犽犼 （６１）

犈｛狏犽｝＝０，犈｛狏犽狏
犜
犼
｝＝犚犽δ犽犼 （６２）

犈｛狑犽狏
犜
犼
｝＝０ （６３）

２　实验结果与分析

仿真参数进行如下设置：

１）载体静止的参数为：纬度，经度，和高度分别为

３４°，１０８°，３８０ｍ，俯仰角，横滚角和航向角分别为６０°，

５°，４０°，采样频率５０Ｈｚ，系统仿真时间为６００ｓ；

２）加速度计零偏为９ｍｇ，随机游走误差为１ｍｇ／

槡Ｈｚ；陀螺仪漂移为２０°／ｈ，随机游走误差为３°／槡ｈ；

３）ＧＰＳ输出的位置误差均为１０ｍ，测速误差０．１ｍ／

ｓ，输出频率１Ｈｚ。

４）ＧＰＳ水平位置误差１０ｍ，高度误差２０ｍ，测速精

度０．１ｍ／ｓ，输出频率１Ｈｚ。

在水平姿态滤波器中，直接采用加速度计的输出反解

载体的俯仰角和横滚角，称为解算值，其结果波动较大

（数据显示频率为１Ｈｚ），见图１。然而，经过水平姿态滤波

估计后，降低了水平姿态角输出的波动程度，有效提高了

水平姿态角的稳定性，统计信息见表１，对后续的航向角滤

波器提供高质量的观测信息。

图１　俯仰角估计

图２　横滚角估计

在陀螺仪误差滤波估计中，陀螺仪误差仅考虑漂移和

随机误差，滤波估计结果见图３。

表１　水平姿态角统计数据

参数
俯仰角θ 横滚角γ

滤波值 解算值 滤波值 解算值

平均值／° ６１．４９７２ ５７．９８５５ ４．８９７２ ３．７７９３

方差 ０．２００１ ０．７９５８ ０．２００８ １．５８５４
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表２　稳定后的航向角ψ统计数据

参数 滤波值 修正值

平均值／° ４０．０４９７ ４０．０８４１

方差 ０．１１１２ ０．０３７１

图３　陀螺仪误差估计

在航向角滤波中，从图４明显看出，航向角ψ在系统运

行１００ｓ后，开始向真实值收敛。然而，在１００ｓ后的收敛

过程中，经过航向角滤波器估计的航向角 （称为滤波值）

波动范围较大，且最大航向角误差在０．０３°之内，表２统计

了航向角ψ的滤波值和修正值在１００～６００ｓ之间的数据均

值与方差；采用速度滤波估计的失准角向量，经过式 （５２）

修正得到姿态矩阵犆^犫狀，^犆
犫
狀经过式 （３）（４）（５）换算得到载

体的新姿态角，称其为修正值，其中俯仰角和横滚角的变

化差异不大，在此不再叙述，航向角修正值最大误差在

０．０２°之内，重点是修正值能有效提高航向角输出的稳定性，

进而表明经过修正的姿态矩阵犆^犫狀 更稳定，为导航解算提供

高精度的初始姿态矩阵。

图４　航向角估计

３　结束语

本文从分析姿态矩阵的角度，进一步提出采用级联式

卡尔曼滤波的方法，对姿态角、ＭＩＭＵ误差以及失准角进

行估计，各个滤波器之间相互辅助，得到更加准确的状态

空间模型，仿真实验表明该方法能有效解决微惯组的初始

对准问题。
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