
设计与应用
计算机测量与控制．２０１９．２７（６）　

犆狅犿狆狌狋犲狉 犕犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋牔 犆狅狀狋狉狅犾　


　
·２０５　　 ·

收稿日期：２０１８ １１ ２０；　修回日期：２０１８ １２ １８。

基金项目：国家自然科学基金（４１１７４１６２）。

作者简介：常振军（１９８４ ），男，山东阳谷人，讲师，主要从事车

载定位定向方面的研究。

文章编号：１６７１ ４５９８（２０１９）０６ ０２０５ ０４　　ＤＯＩ：１０．１６５２６／ｊ．ｃｎｋｉ．１１－４７６２／ｔｐ．２０１９．０６．０４４　　中图分类号：Ｖ２４９ 文献标识码：Ａ

单轴旋转犛犐犖犛惯性系对准方法研究
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摘要：针对复杂情况下车载捷联惯导初始对准抗干扰能力差，对准精度不高的问题，提出一种基于单轴连续旋转调制的惯性

系初始对准方法；阐述了单轴连续旋转调制捷联惯导初始对准的误差抑制原理，利用惯性凝固坐标系分解的思想建立了惯性系双

矢量对准和多矢量对准模型，进一步利用惯性系多矢量定姿方法结合旋转调制实现初始对准；通过仿真及设备实验验证，单轴连

续旋转调制能够有效抑制水平惯性器件误差，提高对准精度，惯性系多矢量对准方法相比于双矢量对准方法能够更加充分利用测

量矢量信息，抑制外界干扰，提高对准性能。

关键词：捷联惯导；初始对准；旋转调制；惯性系
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０　引言

捷联惯导系统 （ｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，

ＳＩＮＳ）初始对准为陆基车载导航提供初始条件，对准时间

和精度直接影响导航系统的工作性能［１２］。初始对准通常分

为粗对准和精对准两个阶段，其中粗对准获取粗略姿态矩

阵，在此基础上，利用小失准角误差模型完成滤波精对准

或者针对大失准角开展非线性滤波完成精对准［３４］。传统的

解析法对准利用重力加速度和地球自转角速度双矢量定姿

获取粗略姿态，但地球自转角速度很容易被晃动干扰角速

度淹没。为解决晃动基座干扰的问题，多采用基于惯性凝

固坐标系分解的思想，利用不同时刻惯性系下重力矢量不

共线，通过双矢量定姿［５６］或者将其转化为ｗａｈｂａ问题进行

多矢量定姿求解姿态矩阵［７８］，可以隔离晃动角速度干扰，

克服晃动基座对初始对准的影响。进一步地，通过低通滤

波等提高抗线振动干扰能力，取得较好的效果。利用惯性

系对准方法，还可以通过引入测速设备可完成行进间初始

对准［５６］。另外，为了抑制惯性器件等效常值误差影响，并

且提高系统可观测性，可采用多位置或者旋转基座实现初

始对准，其中连续旋转能够更好地提高系统可观测性及对

准精度［９１０］。但对多位置及旋转调制初始对准方法的研究，

多集中于解析式对准或双矢量定姿对准中，对旋转调制多

矢量定姿的研究甚少。

本文在阐述单轴旋转调制误差抑制及惯性系双矢量定

姿和多矢量定姿原理的基础上，将两者结合应用于捷联惯

导静基座初始对准中，对比分析单位置对准和连续旋转对

准、双矢量对准和多矢量对准的对准精度，最后进行仿真

及设备实验验证。

１　单轴旋转调制误差抑制原理

在静基座条件下，由初始对准极限误差分析可知，其

对准精度主要受水平惯性器件等效误差影响。相比于单位

置初始对准，单轴旋转调制方法将惯性测量单元ＩＭＵ （ｉｎ

ｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔ）相对载体绕方位轴按固定角速度

连续旋转，能够使系统变为完全可观，并且可将水平惯性
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器件的常值误差调制为周期信号，该信号在固定的旋转周

期内积分为零，从而抑制水平惯性器件常值误差对初始对

准结果的影响。

设载体坐标系为ｂ系，惯组坐标系为ｓ系，ＩＭＵ陀螺

常值漂移为ε狓、ε狔、ε狕，加表零位偏差为 狓、狔
、狕，初始时

刻ＩＭＵ坐标系与载体坐标系重合，ＩＭＵ以固定角速度ω绕

方位轴转动，则ＩＭＵ坐标系和载体坐标系之间的关系可用

犆犫狊表示为：

犆犫狊 ＝

ｃｏｓω狋 －ｓｉｎω狋 ０

ｓｉｎω狋 ｃｏｓω狋 ０
熿

燀

燄

燅０ ０ １

（１）

　　则旋转后载体坐标系下的陀螺仪和加速度计输出为：

ε
犫
狓

ε
犫
狔

ε

熿

燀

燄

燅
犫
狕

＝

ε狓ｃｏｓω狋－ε狔ｓｉｎω狋

ε狓ｓｉｎω狋＋ε狔ｃｏｓω狋

ε

熿

燀

燄

燅狕

（２）


犫
狓


犫
狔



熿

燀

燄

燅
犫
狕

＝

狓ｃｏｓω狋－狔ｓｉｎω狋

狓ｓｉｎω狋＋狔ｃｏｓω狋



熿

燀

燄

燅狕

（３）

　　由公式 （２）～ （３）可知，水平惯性器件的常值误差

经过单轴旋转调制后变为周期信号，且在一个旋转周期内

积分为零。由于初始对准误差主要与水平惯性器件常值误

差相关，所以经过旋转调制可以达到抑制误差的效果。

２　惯性系初始对准

２１　惯性系双矢量定姿

为阐述惯性系初始对准算法，对本文涉及的坐标系做

如下定义：

１）地心惯性坐标系 （ｉ系）：原点设在地心，狅犻狓犻 轴在

赤道平面内指向春分点，狅犻狔犻轴指向地球自转轴方向，向北

为正，狅犻狕犻轴与前两者构成右手直角坐标系；

２）地球坐标系 （ｅ系），原点在地心，狅犲狓犲 轴在赤道平

面内指向起始子午线，狅犲狕犲轴平行于地球自转轴方向，向北

为正，狅犲狔犲轴与前两者构成右手直角坐标系；

３）地理坐标系 （ｎ系），选取 “东－北－天”坐标系，

设为导航坐标系；

４）载体坐标系 （ｂ系），选取 “右－前－上”坐标系；

５）初始时刻惯性坐标系 （ｉ０ 系），在初始对准起始时

刻，原点与载体系原点重合，狅犻０狓犻０轴平行于赤道平面指向

当地子午面，狅犻０狕犻０轴平行于地球自转轴方向，向北为正，

狅犻０狔犻０轴与前两者构成右手直角坐标系，三轴在惯性空间内

指向不变；

６）初始时刻载体惯性坐标系 （ｂ０ 系），将初始时刻的

载体坐标系 （ｂ系）凝固到惯性空间，在初始对准过程中三

轴不随载体转动，相对于惯性空间指向不变。

另外，设地球自转角速度为ω犻犲，重力加速度为犵，当地

地理纬度为犔。

２２　惯性系双矢量定姿

通过惯性凝固坐标系分解的思想，利用初始时刻惯性

坐标系和初始时刻载体惯性坐标系，可将载体坐标系到导

航坐标系的转换矩阵犆狀犫（即初始姿态矩阵）分解为如下３个

矩阵相乘形式：

犆狀犫 ＝犆
狀
犻
０
犆犻０犫

０
犆犫０犫 （４）

设载体静止不动，即ＩＭＵ所处地理位置固定不变，则公式

中犆狀犻
０

求解公式为：

犆狀犻
０
＝

－ｓｉｎ（ω犻犲狋） ｃｏｓ（ω犻犲狋） ０

－ｓｉｎ犔ｃｏｓ（ω犻犲狋） －ｓｉｎ犔ｓｉｎ（ω犻犲狋） ｃｏｓ犔

ｃｏｓ犔ｃｏｓ（ω犻犲狋） ｃｏｓ犔ｓｉｎ（ω犻犲狋） ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅犔

（５）

式中，犆犫０犫 可利用陀螺输出的载体坐标系相对惯性空间 （ｂ０

系）的角速度信息ω
犫
犫
０
犫来求解：

犆犫０犫 ＝犆
犫
０

犫（ω
犫
犫
０
犫×） （６）

式中，ω
犫
犫
０
犫×为ω

犫
犫
０
犫的反对称矩阵。

对于公式 （４）中两个惯性系之间常值转换矩阵犆犻０犫
０

的

求解相对复杂，也是惯性系初始对准算法的核心思想所在。

考虑比力方程：

狏狀＋（ω
狀
犻狀＋ω

狀
犻犲）×狏

狀
－犳

狀
＝犵

狀 （７）

式中，狏狀 ＝犆
狀
犫狏
犫为载体速度矢量在导航坐标系的投影；ω

狀
犻狀 和

ω
狀
犻犲 分别为导航坐标系和地球坐标系相对惯性空间的转动角

速度矢量在导航坐标系的投影；犳
狀为载体加速度矢量在导航

坐标系的投影；犵
狀为重力矢量在导航坐标系的投影，与载体

所处地理纬度有关。

对公式中狏狀＝犆
狀
犫狏
犫两边求导可得狏狀＝犆

狀
犫（狏

犫
＋ω

犫
狀犫×狏

犫），

代入公式得：

犆狀犫［狏
犫
＋（ω

犫
犻犫＋ω

犫
犻犲）×狏

犫
－犳

犫］＝犵
狀 （８）

　　将公式两边同时乘以犆
犫
０

狀，可得：

犆犫０犫［狏
犫
＋（ω

犫
犻犫＋ω

犫
犻犲）×狏

犫
－犳

犫］＝犆
犫０
犻０犆

犻０
狀犵

狀 （９）

　　若考虑载体机动，可由载体的测速设备 （如里程计、

卫星或多普勒测速仪等）的输出，同时考虑杆臂效应补偿

得到载体运行速度狏犫，利用公式 （９）可完成载体在动基座

下的行进间初始对准。本文考虑静基座下ＩＭＵ位置不变，

即载体速度为零，设犵
犫０
＝犆

犫０
犫犳

犫，犵
犻０
＝犆

犻０
狀犵

狀，将公式改

写为：

犵
犫０
＝犆

犫０
犻０犵

犻０ （１０）

式中，犵
犫０ 可视为是重力矢量在初始时刻载体惯性坐标系内

的投影，其中犆犫０犫 可通过ＩＭＵ的陀螺仪输出由公式求解，犳
犫

可由ＩＭＵ的加速度计测量输出得到；犵
犻０ 可视为重力矢量在

初始时刻惯性坐标系内的投影，其中犆犻０狀 可由公式 （５）求

解，犵
狀可由重力加速度数值和载体所处地理纬度求得。

为了降低加速度计测量过程中外界干扰带来的影响，

可对公式两边同时取一次积分，得到：

犞犫０＝犆
犫０
犻０犝

犻０ （１１）

　　由于重力矢量相对地心惯性坐标系随着地球转动而连

续缓慢移动，在惯性空间内运动轨迹是一个以地球自转轴

为旋转轴的锥面，所以不同时刻的重力矢量均不共线。在

初始时刻惯性坐标系和初始时刻载体惯性坐标系中，取不

同时刻的重力矢量，利用公式 （１１），通过双矢量定姿算法

可确定两个惯性坐标系之间的转换矩阵：
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犆犻０犫
０
＝

［犝犻０（狋１）］
犜

［犝犻０（狋１）×犝
犻
０（狋２）］

犜

［犝犻０（狋１）×犝
犻
０（狋２）×犝

犻
０（狋１）］

熿

燀

燄

燅
犜

－１

［犞犫０（狋１）］
犜

［犞犫０（狋１）×犞
犫
０（狋２）］

犜

［犞犫０（狋１）×犞
犫
０（狋２）×犞

犫
０（狋１）］

熿

燀

燄

燅
犜

（１２）

　　将公式 （１２）、公式 （６）和公式 （５）代入公式 （４）可

求得初始姿态矩阵犆狀犫 ，完成基于惯性系双矢量定姿的初始

对准。

２３　惯性系多矢量定姿

通过前文分析可知，在求解犆犻０犫
０

的过程中，基于双矢量

定姿的初始对准方法仅利用了两个时刻的重力矢量信息，

测量信息利用率不高，并且所选取两个时刻量测矢量的误

差对初始对准结果影响较大，所以双矢量定姿对准结果并

不是最优。

设有狊个 （狊＞２）不共面的量测矢量，根据其在两个坐

标系内的分别投影可求解两个坐标系之间的转换矩阵，即

多矢量定姿算法。考虑利用量测矢量确定载体姿态的问题

为 Ｗａｈｂａ问题，其本质是带约束条件的最小二乘问题
［１１１２］，

可构建目标损失函数：

犔（犆犫０犻０）＝∑
狊

犻＝１

［犞犫０犻 －犆
犫０
犻０犝

犻０
犻］

犜［犞犫０犻 －犆
犫０
犻０犝

犻０
犻］ （１３）

　　由于犵
犫０和犵

犻０均随时间连续变化，犞犫０和犝犻０也随时间连

续变化，可将公式 （１３）写成积分形式，通过求取最优姿

态矩阵的估计值使得目标损失函数最小：

犆^犻０
犫０
＝ ｍｉｎ

犆
犻０

犫０
犔（犆犻０

犫０）＝

ｍｉｎ
犆
犻０

犫０∫
狋

０
‖犞

犫０（τ）－犆犻０
犫０犝犻０（τ）‖

２
ｄτ （１４）

　　１９６８年，Ｄａｖｅｎｐｏｒｔ提出ｑ－ｍｅｔｈｏｄ算法，将利用量测

矢量确定载体姿态的 Ｗａｈｂａ问题转换为求解所构造的四阶

对称矩阵特征向量，以四元数形式给出最优解［１３］。四阶对

称矩阵构造方法为：

犓 ＝
狋狉（犅） 狕犜

狕 犅＋犅
犜
－狋狉（犅）［ ］犐 （１５）

　　其中：犅＝∫
狋

０
犞犫０（τ）［犝

犻０（τ）］
犜犱τ，狋狉（犅）为矩阵犅的迹，狕

＝∫
狋

０
犝犻０（τ）×犞

犫０（τ）犱τ，犐为单位阵，多矢量定姿算法将被转

化为求解最优四元数：

犙^ ＝ ｍａｘ
犙
犙犜犓犙 （１６）

　　可以证明，所构造矩阵犓最大特征值对应的特征向量

即为公式（１６）的最优解。通过求解最优四元数犙^对应的方向

余弦矩阵可求得最优的初始转换矩阵犆^犫０犻０ ，进而通过公式

（４）可求得初始姿态矩阵犆狀犫 ，完成基于惯性系多矢量定姿

的初始对准。有的学者将该模型变形为求解另一中构造的

四阶对称矩阵最小特征值的特征向量［７］，文献 ［１４］证明两

者本质上具有等价性，本文采取前者。

相比双矢量定姿算法，多矢量定姿初始对准充分利用

了每个时刻测量的重力矢量，提高了测量信息使用率，并

达到了最小二乘意义的最优解，可以增加抗随机突变和干

扰的能力，从而提高初始对准性能。

３　实验验证与分析

本节通过仿真及实验验证前文理论分析。仿真条件设

置如下：对准地点地理纬度设置为北纬３４．２５°；３个陀螺仪

常值漂移为０．０１°／ｈ，角随机游走系数为０．００１°／ｈ１
／２，加速

计常值零偏为５０μｇ，随机游走系数为５μｇ／Ｈｚ
１／２。载体初

始俯仰角θ＝０°，横滚角γ＝０°，航向角ψ＝５０°。对准时间

共６００ｓ，系统采样频率１００Ｈｚ。其中，单轴旋转方案设为

绕方位轴以角速度１８°／ｓ进行旋转，转动时间从初始时刻连

续转动至５４０ｓ，而后停留在转动起始位置，转动过程中忽

略转动误差影响。

３１　单位置与单轴旋转调制初始对准仿真对比

为了分析单轴旋转调制的效果，验证前文理论分析，

采取的仿真试验步骤为：由轨迹模拟器及惯性器件信息分

别生成静基座单位置和单轴连续旋转调制两种工况下的仿

真实验数据；为便于对比分析，同样采用惯性系多矢量定

姿对准方法，对两种工况进行初始对准，仿真结果如图１～

３所示。

图１　东向失准角对准仿真结果 （单位置与旋转调制）

图２　北向失准角对准结果 （单位置与旋转调制）

图３　方位失准角对准仿真结果 （单位置与旋转调制）
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由图１～３仿真结果可看出，与静基座单位置初始对准

相比，绕方位轴连续旋转调制的初始对准方法提高了系统

的可观测性，东向和北向失准角得到了有效估计，并且由

于转动周期内抑制了水平惯性器件的常值误差，方位对准

精度得到了明显提高。

３２　双矢量与多矢量定姿初始对准对比

为了对比分析惯性系双矢量定姿与多矢量定姿的对准

性能，首先进行仿真验证，采取的仿真试验步骤为：同样

利用单轴连续旋转调制的实验数据，分别采用双矢量定姿

和多矢量定姿进行初始对准，转动方案同前文，由于水平

姿态角误差较小，仅对方位失准角进行对比仿真验证分析，

方位失准角对准结果如图４所示。

图４　方位失准角对准仿真结果 （双矢量与多矢量）

由图４仿真结果可知，在单轴连续调制的工况下，相

比于惯性系多矢量对准，惯性系双矢量初始对准的方位失

准角曲线存在较大波动，收敛速度较慢，验证了前文对于

惯性系双矢量对准测量矢量利用率不高，测量矢量的误差

对初始对准结果影响较大的分析。若晃动干扰幅度较大，

对准误差将更加明显。而由于惯性系多矢量对准充分利用

对准过程中的量测矢量信息，达到了最小二乘意义下的最

优解，对准性能相比惯性系双矢量对准算法得到明显提高。

为进一步验证上述关于惯性系双矢量与多矢量对准性

能的分析，利用内置双轴旋转式激光捷联惯组进行单位置

对准实验验证。对准时间共３００秒，采样频率为１００Ｈｚ；３

个激光陀螺零偏分别为０．００５０°／ｈ、０．００４８°／ｈ、０．００４５°／ｈ，

随 机 游 走 系 数 分 别 为 ０．０００４６°／ｈ１
／２、０．０００４４°／ｈ１

／２、

０．０００４７°／ｈ１
／２；加速度计零偏分别为４７μｇ、５１μｇ、３７μｇ，

随机游走系数为５μｇ／Ｈｚ
１／２。以高精度摆式陀螺经纬仪寻北

得到的实际方位角值作为对比基准，将惯性系双矢量对准和

多矢量对准得到的方位角对准结果与基准方位角对比得到各

自的方位失准角。局部放大的实验结果数据曲线见图５。

图５　方位失准角对准实验结果 （双矢量与多矢量）

由图５实验结果可见，惯性系双矢量对准由于只利用

了两个时刻的量测矢量，对准精度更容易受到所测时刻量

测信息误差的影响，对准曲线波动较大，方位失准角方差

较大，抗干扰能力和对准性能不如惯性系多矢量对准方法，

验证了前文分析结论。

４　结论

本文通过对单轴连续旋转调制捷联惯导初始对准的误

差抑制原理进行分析，利用惯性凝固坐标系分解的思想，

建立惯性系双矢量定姿和多矢量定姿的初始对准模型，对

比分析了两种惯性系对准方法的特点，结合单轴旋转调制

和惯性系多矢量对准实现初始对准，并进行了仿真及设备

实验验证。结果表明，相比单位置对准，单轴连续旋转调

制能够有效抑制水平惯性器件误差影响，提高失准角对准

精度；相比于惯性系双矢量对准方法，惯性系多矢量对准

能够更加充分利用测量矢量信息，抑制外界干扰，提高对

准性能。

参考文献：

［１］周绍磊，吴修振，徐海刚，等．一种新的捷联惯导快速双位置

对准方法 ［Ｊ］．中国惯性技术学报，２０１２，２０ （５）：５２５ ５２９．

［２］赵晓伟，孙　谦，陈鸿跃．单轴旋转捷联惯导系统初始对准误

差分析 ［Ｊ］．导弹与航天运载技术，２０１４，４：５８ ５９．

［３］梅春波，秦永元，游金川．ＳＩＮＳ基于非线性量测的大失准角

初始对准算法 ［Ｊ］．宇航学报，２０１６，３７ （３）：２９１ ２９７．

［４］ＡｌｉＪ，ＭｉｒｚａＭＲＵＢ．Ｉｎｉｔｉａｌｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍｒｅａｌｉｚｅｄｔｈｒｏｕｇｈｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｆｉｌｔｅｒｉｎｇ ［Ｊ］．

Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，２０１１（４４）：７９３ ８０１．

［５］严恭敏，秦永元，卫育新，等．一种适用于ＳＩＮＳ动基座初始对

准的新算法 ［Ｊ］．系统工程与电子学报，２００９，３１（３）：６３４ ６３７．

［６］严恭敏，翁　浚，白　亮，等．基于惯性参考系的动基座初始

对准与定位导航 ［Ｊ］．系统工程与电子学报，２０１１，３３ （３）：

６１８ ６２３．

［７］ＷｕＭＰ，ＷｕＹＸ，ＨｕＸＰ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ－ｂａｓｅｄａｌｉｇｎ

ｍｅｎｔｆｏｒｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ：Ｔｈｅｏｒｙａｎｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１（１５）：１ １７．

［８］郭玉胜，付梦印，邓志红，等．晃动基座行进间对准问题的

ＱＵＥＳＴ算法 ［Ｊ］．中国惯性技术学报，２０１７，２５ （２）：１８２

１８５．

［９］孙　枫，孙　伟．基于单轴转动的捷联系统粗对准技术研究

［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１０，３２ （６）：１２７２ １２７８．

［１０］陈敬萱，程旭红，李　晋．基于惯性系的旋转式惯导系统快速

对准算法 ［Ｊ］．传感器与微系统，２０１７，３６ （７）：１４２ １４５．

［１１］ＷａｈｂａＧ．Ａｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｅｓｔｉｍａｔｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅ ［Ｊ］．

ＳＩＡＭＲｅｖｉｅｗ，１９６５，７ （３）：４０９ ４０９．

［１２］付强文．车载定位定向系统关键技术研究 ［Ｄ］．西安：西北

工业大学，２０１４．

［１３］ＫｅａｔＪ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌｅａｓｔ－ｓｑｕａｒｅｓａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｏｕ

ｔｉｎｅＤＯＡＯＰ ［Ｒ］．ＴｅｃｈｎｉｃａｌＲｅｐｏｒｔＣＳＣ／ＴＭ－７７／６０３４，

Ｃｏｍｐ．Ｓｃ．Ｃｏｒｐ，１９７７．

［１４］陈　河，张志利，周召发，等．两种ＳＩＮＳ惯性系四元数粗对

准算法等价性分析 ［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１８，４９

（４）：１６ ２１．


