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摘 要:针对车载捷联惯导系统 (StrapdownInertialNavigationSystem,SINS)的传统动基座粗对准方法精度低

且环境适应性差的问题,提出了一种基于多矢量定姿的动基座最优化粗对准算法。在传统的基于重力矢量的初始

对准方法的基础上,将姿态矩阵求解问题转化成了 Wahba问题,实现了对多个时刻重力矢量信息的充分利用,并

通过SVD算法实现了对 Wahba问题的求解。结合全球导航卫星系统 (GlobalNavigationSatelliteSystem,GNSS)

的输出信息和SINS输出信息,构建了状态方程和量测方程,采用Sage-Husa自适应滤波算法解决了量测噪声不

准确的问题,不断修正载体系变换矩阵以获得更加精确的姿态转换矩阵。仿真和半物理实验表明,改进算法能够

明显提高惯导系统在动基座下的姿态精度,转台实验对准方位误差小于0.05°。
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0 引  言

初始对准技术是捷联惯导系统的核心问题和关

键技术。初始对准本质上是确定初始姿态矩阵的过

程[1-6],包括粗对准阶段和精对准阶段[7-8]。粗对准

是在短时间内提供一个大致已知的初始姿态矩阵,
为精对准做好准备。代表性的粗对准方法主要包括

静基座或准静基座下的解析法,以及动态环境下的

基于优化的对准方法。解析法以地球自转角速度和

重力加速度作为信息源[9]。虽然解析法原理简单,
计算量小,但其仅利用了两个不同时刻的矢量观测

信息,信息利用率不高,对准精度较低[8]。因此,
可构建观测矢量组[10-14],将对准问题转化为多矢量

定姿问题———即 Wahba问题的求解。Wu和 Pan
等[10,15]采 用 最 优 对 准 (Optimization-BasedAlign-
ment,OBA)方法提高了信息的利用率,从而提高

了对准精度。但是,OBA方法的主要缺点是无法抵

抗由陀螺偏置和随机噪声带来的影响。为了解决这

些问题,Huang等[16]提出了一种新的快速运动粗对

准方法 (DAEBIA-FT)用于低成本的SINS/GPS系

统。Chang等[17]将姿态对准问题转化成了姿态估计

问题。但是,这些方法均需建立非线性状态空间模

型,由此增加了计算难度。
本文基于最优粗对准思想,利用SVD算法求

解了 Wahba问题,并通过建立线性状态方程,利

用自适应卡尔曼滤波得到了修正后的载体系的变

化矩阵Cb(0)
b(t)。 与传统 OBA方法相比,可进一步

提高对准精度。

1 坐标系定义

常用坐标系的定义如下:
(1)地球坐标系 (e系)—oexeyeze:地球坐标

系的原点位于地心,oeze 轴沿地球自转方向,oexe

轴在赤道平面内,由地心指向载体所处子午线。e
系与地球固联,随地球自转而转。

(2)导航坐标系 (n 系)—onxnynzn:导航坐

标系的原点位于载体重心,onxn 轴指向水平东

向,onyn 轴指向水平北向,onzn 轴垂直于当地旋

转椭球面并指向天。
(3)载体坐标系 (b系)—obxbybzb:载体坐标

系的原点位于载体重心,obxb 轴指向载体横轴向

右,obyb 轴指向载体纵轴向前,obzb 轴沿载体立

轴向上。

(4)初 始 时 刻 载 体 惯 性 坐 标 系 (b(0)
系)—ob(0)xb(0)yb(0)zb(0):初始时刻将b系凝固后形

成的坐标系。
(5) 初 始 时 刻 导 航 惯 性 坐 标 系 (n(0)

系)—on(0)xn(0)yn(0)zn(0):初始时刻将n 系凝固后

形成的坐标系。

2 初始对准算法

传统双矢量定姿要求两个量测矢量具有极高的

准确度,量测不准确会产生较大的对准误差。为克

服该缺陷并提高对准精度,本文采用多矢量提供量

测信息并进行对准,通过多个量测信息求解最优正

交矩阵,将对准问题转化成了 Wahba问题。

2.1 矢量信息的计算

根据姿态矩阵链式法则,姿态矩阵Cn
b(t)可

以分解为

Cn
b(t)=Cn(t)

n(0)Cn(0)
b(0)Cb(0)

b(t) (1)
在式 (1)姿态矩阵的分解中,Cn(0)

b(0) 表示载体惯性

坐标系相对导航惯性坐标系的姿态变换矩阵。

Cn(t)
n(0)、Cb(t)

b(0)分别表示导航惯性坐标系相对于t时刻

导航坐标系的变换矩阵和载体惯性坐标系相对于t
时刻载体坐标系的变换矩阵。 (Cb(t)

b(0))T =Cb(0)
b(t),

Cb(0)
b(t)可根据如下微分方程进行求解

Ċb(0)
b(t)=Cb(0)

b(t)(ωb
ib ×)

Ċn(0)
n(t)=Cn(0)

n(t)(ωn
in ×){ (2)

式 (2)中,ωb
ib 表示陀螺仪三轴输出;ωn

in 表示导

航坐标系相对于惯性系的旋转;ωb
ib×、ωn

in×分别

为向量ωb
ib、ωn

in 对应的反对称矩阵,文中的 “×”
均表示叉乘运算。根据式 (1)可知,求解姿态矩

阵的关键在于求解Cn(0)
b(0)。SINS比力方程为V̇n =

Cn
bfb-(2ωn

ie+ωn
en)×Vn+gn。其中,Vn 为导航坐

标系中速度,fb 表示加速度计输出,gn 为重力加

速度,ωn
ie 表示地球自转角速度在导航坐标系中的

投影,ωn
en 表示由载体线运动引起的导航坐标系相

对于地球坐标系的角速度在导航坐标系下的投影。
将式 (1)代入比力方程中,可得到式 (3)

V̇n=Cn(t)
n(0)Cn(0)

b(0)Cb(0)
b(t)fb -(2ωn

ie +ωn
en)×Vn +gn (3)

对式 (3)进行移项,两边同乘Cn(0)
n(t) 并且积

分,积分区间为 [0,tk], 可得到式 (4)

∫
tk

0
Cn(0)

n(t)[̇Vn +(2ωn
ie +ωn

en)×Vn -gn]dt=

 ∫
tk

0
Cn(0)

b(0)Cb(0)
b(t)fbdt (4)
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进行分解可得

∫
tk

0
Cn(0)

n(t)dVn +∫
tk

0
Cn(0)

n(t)ωn
ie ×Vndt+∫

tk

0
Cn(0)

n(t)ωn
in ×

 Vndt-∫
tk

0
Cn(0)

n(t)gndt=Cn(0)
b(0)∫

tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt (5)

Cn(0)
n(tk)Vn(tk)-Vn(0)+∫

tk

0
Cn(0)

n(t)ωn
ie ×Vndt-

 ∫
tk

0
Cn(0)

n(t)gndt=Cn(0)
b(0)∫

tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt (6)

将式 (6)左边定义为β, 表示为

 β=Cn(0)
n(tk)Vn(tk)-Vn(0)+∫

tk

0
Cn(0)

n(t)ωn
ie ×

Vndt-∫
tk

0
Cn(0)

n(t)gndt (7)

令α=∫
tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt, 则式 (5)可表示为

β=Cn(0)
b(0)α (8)

将β 中的因式离散化求解如下

∫
tk

0
Cn(0)

n(t)ωn
ie ×Vndt=∑

k-1

i=0
Cn(0)

n(ti)∫
ti+1

ti
Cn(ti)

n(t)ωn
ie ×Vndt

≈∑
k-1

i=0
Cn(0)

n(ti)∫
ti+1

ti
(I+(t-ti)ωn

in ×)ωn
ie × Vn(ti)+

t-ti

T
(Vn(ti+1)-Vn(ti))

æ

è
ç

ö

ø
÷dt

=∑
k-1

i=0
Cn(0)

n(ti)
T
2I+

T2

6ωn
in ×

æ

è
ç

ö

ø
÷ωn

ie ×Vn(ti)+
T
2I+

T2

3ωn
in ×

æ

è
ç

ö

ø
÷ωn

ie ×Vn(ti+1)
é

ë
êê

ù

û
úú∫

t

0
Cn(0)

n(t)gndt

≈∑
k-1

i=0
Cn(0)

n(ti)∫
ti+1

ti
(I+(t-ti)ωn

in ×)gndt

=∑
k-1

i=0
Cn(0)

n(ti)TI+
T2

2ωn
in ×

æ

è
ç

ö

ø
÷gndt (9)

其中,T 为姿态更新周期,k 为更新次数,I 表示

单位矩阵。对α 的离散化求解如下

α=∫
tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt

=∑
k-1

i=0
Cb(0)

b(ti)∫
ti+1

ti
[I+(∫

t

ti
ωb

ibdτ)×]fbdt (10)

式中,∫
ti+1

ti
(I+(∫

t

ti
ωb

ibdτ)×)fbdt 采用单子样方

法。令Δv与Δθ分别表示[ti,ti+1]时间段内的速

度增量和角增量,则有

α=∫
tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt=∑
k-1

i=0
Cb(0)

b(ti)Δv+
1
2Δθ×Δv

æ

è
ç

ö

ø
÷ (11)

2.2 Wahba问题及SVD算法

将式 (8)求解姿态矩阵Cn(0)
b(0)问题转化为求解

Wahba问题,定义如下所示的指标函数,从而求

解最优姿态矩阵[18]

J*(Cn(0)
b(0))=

1
2∑

m

i=1wi β-Cn(0)
b(0)α 2=min(12)

其中,wi 为权重系数,本文取为1。该式反映同一

矢量在两个坐标系中测量值的不一致误差。
对式 (12)中的误差平方进行如下的等价变形

β-Cn(0)
b(0)α 2=(β-Cn(0)

b(0)α)T(β-Cn(0)
b(0)α)

=[(β)T-(α)T (Cn(0)
b(0))T](β-Cn(0)

b(0)α)

= β 2+ α 2-2 β TCn(0)
b(0)α

(13)

将式 (13)代入式 (12),得

J*(Cn(0)
b(0))=

1
2∑

m

i=1wi β-Cn(0)
b(0)α 2

=
1
2∑

m

i=1wi(β 2+ α 2)-

∑
m

i=1wi(β)TCn(0)
b(0)α (14)

其中,在给定所有测量值后,∑
m

i=1wi(β 2 +

α 2)为已知项。要使其最小,相当于使式(14)

中的第二项∑
m

i=1wi (β)TCn(0)
b(0)α 达到最大。定义

J(Cn(0)
b(0))=∑

m

i=1wi (β)TCn(0)
b(0)α, 对其进行变形

可得

J(Cn(0)
b(0))=∑

m

i=1wi(β)TCn(0)
b(0)α·

  tr

w1(β1)T

w2(β2)T

︙

wm (βm)T

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

Cn(0)
b(0)[α1 α2 … αm]

æ

è

ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷÷

 =trCn(0)
b(0)[α1 α2 … αm]

w1(β1)T

w2(β2)T

︙

wm (βm)T

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

æ

è

ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷÷

 =tr(Cn(0)
b(0)∑

m

i=1wiαi(βi)T)

 =tr(Cn(0)
b(0)AT)=max (15)
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其中,αi、βi(i=1,2,…,m)表示b(0)系下观

测矢量和n(0)系下观测矢量的第i个测量值。将

式(15)中的矩阵A 记为

A=[∑
m

i=1wiαb(0)
i (βn(0)

i )T]T

=∑
m

i=1wiβn(0)
i (αb(0)

i )T
(16)

假设矩阵A可逆且对其进行奇异值分解得到A
=UDVT。其中,U 和V 都是酉矩阵,D 表示由矩

阵A 的 奇 异 值 构 成 的 对 角 矩 阵, 表 示 为 D =
diag(σ1,σ2,σ3), 则式 (15)可变为

J(Cn(0)
b(0))=tr(Cn(0)

b(0)AT)=tr(Cn(0)
b(0)(UDVT)T)

=tr(Cn(0)
b(0)VDUT)=tr(UTCn(0)

b(0)VD)

=tr(C*D)

=max (17)
其中,记C* =UTCn(0)

b(0)V。C* 是单位正交阵。记

C* =(C*
ij)(i,j=1,2,3), C*

ij ≤1
 J(Cr

b)=tr(C*D)=C*
11σ1+C*

22σ2+C*
33σ3

≤σ1+σ2+σ3 (18)
由于奇异值大于0,所以式 (18)等号成立的

条件为当且仅当C*
11=C*

22=C*
33=1。此时,C* =

I, 可求得姿态矩阵为

Cn(0)
b(0)=UVT (19)

2.3 算法优化

陀螺的零偏误差会影响矢量的精度,因此,
本文采用Sage-Husa滤波[19]方法,借助GNSS导

航信息对陀螺仪的零偏误差进行估计,并且将其

反馈到多矢量构建中。定义由陀螺仪零偏引起的

计算载体坐标系为􀭹b,真实载体坐标系b与计算载

体坐标系􀭹b的关系为

Cb(0)
b(t)=Cb(0)􀭹b(t)C

􀭹b(t)
b(t) (20)

定义从b系到􀭹b系的等效旋转矢量为ϕ。 根据

等效旋转矢量与姿态矩阵的关系,可得

Cb(t)􀭹b(t)=I3×3+(ϕ×) (21)
其中,ϕ× 表示ϕ 对应的反对称矩阵。将式 (21)
代入式 (20)并变形,可得

Cb(0)􀭹b(t)=Cb(0)
b(t)Cb(t)􀭹b(t)=Cb(0)

b(t)(I3×3+(ϕ×)) (22)
根据姿态转换矩阵的微分方程,可得

Ċb(0)
b(t)=Cb(0)

b(t)(ωb
ib ×)

=Cb(0)
b(t)((􀭾ωb

ib ×)-(δωb
ib ×))

(23)

其中,􀭾ωb
ib 表示陀螺仪的实际输出,δωb

ib 表示陀螺

仪误差,􀭾ωb
ib×、δωb

ib×分别表示向量􀭾ωb
ib、δωb

ib 对

应的反对称矩阵。 根据因式求导法则对Cb(0)
b(t)=

Cb(0)􀭹b(t)(I3×3-(ϕ×))求导,得到

Ċb(0)
b(t)=̇Cb(0)􀭹b(t)(I3×3-(ϕ×))-Cb(0)􀭹b(t)(̇ϕ×)

=Cb(0)􀭹b(t)(􀭾ωb
ib ×)-Cb(0)􀭹b(t)(􀭾ωb

ib ×)(ϕ×)-

Cb(0)􀭹b(t)(̇ϕ×) (24)
将式 (22)代入式 (23),忽略二阶小量,可得

Ċb(0)
b(t)=Cb(0)􀭹b(t)C

􀭹b(t)
b(t)((􀭾ωb

ib ×)-(δωb
ib ×))

≈Cb(0)􀭹b(t)(􀭾ωb
ib ×)-Cb(0)􀭹b(t)(δωb

ib ×)-

Cb(0)􀭹b(t)(ϕ×)(􀭾ωb
ib ×) (25)

令式 (24)与式 (25)相等,如下

Cb(0)􀭹b(t)(􀭾ωb
ib ×)-Cb(0)􀭹b(t)(􀭾ωb

ib ×)(ϕ×)-Cb(0)􀭹b(t)(̇ϕ×)=

 Cb(0)􀭹b(t)(􀭾ωb
ib ×)-Cb(0)􀭹b(t)(δωb

ib ×)-

 Cb(0)􀭹b(t)(ϕ×)(􀭾ωb
ib ×) (26)

经过简化整理,得到

ϕ̇=-􀭾ωb
ib ×ϕ+δωb

ib (27)
文中,将陀螺零偏定义为常值,因此得到

ε̇b =0 (28)

根据α=∫
tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt, 变换可得

α=∫
tk

0
Cb(0)

b(tk)Cb(tk)
b(t)fbdt=Cb(0)

b(tk)∫
tk

0
Cb(tk)

b(t)fbdt

=Cb(0)
b(tk)∫

tk

0
Cb(tk)

b(0)Cb(0)
b(t)fbdt

=Cb(0)
b(tk)Cb(tk)

b(0)∫
tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt (29)

记􀭹α=Cb(tk)
b(0)∫

tk

0
Cb(0)

b(t)fbdt,式 (8)可重新写为

β=Cn(0)
b(0)Cb(0)􀭹b(t)(I3×3-(ϕ×))􀭹α

=Cn(0)
b(0)Cb(0)􀭹b(t)􀭹α+Cn(0)

b(0)Cb(0)􀭹b(t)􀭹α×ϕ
(30)

对式 (30)进行整理移项,可得到量测模型

Zk =β-Cn(0)
b(0)Cb(0)􀭹b(t)􀭹α (31)

Hk =Cn(0)
b(0)Cb(0)􀭹b(t)(􀭹α×) (32)

Zk =Hkϕ (33)
将状 态 量 定 义 为 xk = [ϕx,ϕy,ϕz,εb

x,

εb
y,εb

z]T, 式 (31)表示量测量,式 (27)、式

(28)与式 (33)分别表示状态方程和量测方程。
通过Sage-Husa滤波得到修正后的Cb(0)

b(t),从而使

最终的姿态矩阵Cn
b 更加精确。Sage-Husa滤波可

以通过时变噪声统计器,实时估计和修正观测噪

声的统计特性,使其适应外界环境的变化。观测

噪声的递推公式为

 􀭾Rk =
k-1
k
􀭾Rk-1+

1
k
{(I-HkKk)ekeT

k(I-

HkKk)T+HkPkHT
k} (34)
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􀭾Rk =(1-dk)􀭾Rk-1+dk{(I-HkKk)ekeT
k(I-

HkKk)T+HkPkHT
k} (35)

式中,Hk 为k 时刻的量测矩阵,Kk 表示滤波增

益,Pk 表示状态估计的均方误差阵,ek 表示新

息。式中,dk =(1-b)/(1-bk+1),0<b<1,b
为遗忘因子。

3 仿真实验及分析

3.1 数学仿真实验

为了验证算法的有效性,设计如下实验,并设

置必需的仿真参数。采样频率:200Hz;对准时间:

420s;初始经度:106.6906°;初始纬度:26.5019°;
陀螺常值漂移各方向均设为0.01 (°)/h;陀螺随

机漂移:0.005 (°)/h1/2;加速度计的常值偏置:

0.1mg;加表的随机偏置:0.1mg/Hz1/2。以 式

(33)作 为 系 统 的 量 测 方 程,以 式 (27)和 式

(28)作为状态方程,估计出状态量,不断修正

Cb(0)
b(t), 再代入式 (1),与传统OBA方法的对准结

果进行比较。初始协方差阵P、系统噪声方差阵Q
和量测噪声方差阵R 分别为

P(0)=diag{(0.01)2,(0.01)2,(0.01)2,
(0.01)2,(0.01)2,(0.01)2}

Q=diag{(0.01)2,(0.01)2,(0.01)2}

R=diag{(0.1)2,(0.1)2,(0.1)2}
仿真中,载体首先进行60s的匀速运动,在

60s~70s进行加速运动,加速度为0.1m/s2,在

80s时进行拐弯运动,拐弯角度为40°,拐弯角速

度为1 (°)/s,并且伴有轻微的摇晃运动。航向

角、俯仰角和横滚角摇晃幅度分别为1°、2°、3°,
摇晃角频率分别为π/5 (rad/s)、3π/10 (rad/s)、

2π/5 (rad/s)。载体的运动轨迹如图1所示,行驶

过程的总时长为420s,最大速度约为7m/s。
图2表示OBA方法和改进 OBA方法在0s~

420s内的对准误差结果,表1表示两种对准方法

在350s~420s内的姿态角误差的均方根值。从图

2可以看出,在120s时,改进OBA方法的航向角

误差已收敛到0.5°以内,而OBA方法的航向角误

差在200s时约为3°,而表1中姿态角误差的均方

根值明显减小,这说明改进的OBA方法的航向角

误差收敛速度和精度明显优于传统方法。这是由

于传统方法无法抵抗陀螺零偏带来的影响,而改

进方法通过自适应卡尔曼滤波将估计结果反馈到

多矢量构建过程中,可抑制陀螺零偏的影响。不

图1 仿真运动轨迹

Fig.1 Simulationoftrajectory

断修正Cb(0)
b(t)以得到更加精确的姿态矩阵Cn

b, 并通

过时变噪声统计器解决量测噪声不准确的问题,
进而可提高最终对准精度。

图2 姿态角误差曲线

Fig.2 Attitudeerrorcurves

表1 350s~420s对准结果的均方根值 (RMSs)

Tab.1 RMSsofalignmentresultsfor350s~420s

方法 航向角/ (°) 俯仰角/ (°) 横滚角/ (°)

OBA方法 0.9970 0.1950 0.1762

改进OBA方法 0.2059 0.0040 0.0057

3.2 半物理仿真实验

利用三轴转台进行3组微幅晃动条件下的对准

实验。航向角H、俯仰角P、横滚角R 的摇摆幅值

和摇摆频率设置如表2所示。陀螺仪和加速度计的

主要技术指标为:陀螺仪的常值漂移为0.01(°)/h,
随机游走为0.005(°)/h1/2,加速度计的常值偏置为

0.1mg,随机游走为0.1mg/Hz1/2。图3表示第二

组数据在分别采用传统 OBA方法和改进 OBA对

准方法时的对准曲线。
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表2 摇摆条件设置

Tab.2 Swingconditionsetting

摇摆条件 H P R

摇摆幅值/ (°) 3 3 5

摇摆频率/Hz 0.2 0.2 0.8

图3 姿态角误差曲线

Fig.3 Attitudeerrorcurves

图3标注的数值表示停止摇摆后的姿态角误

差。从图3可以看出,在摇摆运动停止后,传统

OBA方法的航向角误差为0.062°,改进 OBA方

法的航向角误差为0.0497°,改进 OBA方法优于

传统OBA方法。表3列出了3组转台摇摆实验的

对准姿态误差角。在这3组数据中,较之于传统

OBA方法,本 文 通 过 自 适 应 滤 波 修 正 Cb(0)
b(t) 的

OBA方法可得到较小的航向角误差。在3组实验

结果中,性能最多可以提升43.7%,水平姿态角

误差在同一数量级,对准精度获得了明显提高。

表3 3组实验的对准结果

Tab.3 Alignmentresultsofthreegroupsofexperiments

实验

组次

OBA方法/ (°)
{ΔH、ΔP、ΔR }

改进OBA方法/ (°)
{ΔH、ΔP、ΔR }

实验1

0.0302 0.0281

0.0056 0.0066

0.0297 0.0295

实验2

0.0619 0.0497

0.0617 0.0102

0.0136 0.0108

实验3

0.0341 0.0192

0.0016 0.0072

0.0362 0.0463

4 结  论

本文所提出的算法可应用在车载捷联惯导动

基座对准中。传统动基座粗对准方法精度低且环

境适应性差,因此本文在传统OBA对准方法的基

础上进行了改进,通过构建状态方程和量测方程,
借助GNSS导航信息,对陀螺仪的零偏误差和b到

􀭹b系的等效旋转矢量ϕ 进行了估计,并且将其反馈

到多矢量构建中,利用自适应滤波算法解决了量

测噪声不准确的问题,得到了修正后的Cb(0)
b(t), 从

而得到了更加精确的姿态转换矩阵,提高了对准

精度。而数学仿真和半物理仿真也进一步验证了

所提出算法的有效性和优越性。转台微晃动实验

的结果表明,改进 OBA 算法的航向角误差小于

0.05°。较之于传统的OBA算法,对准精度提高,
在实际工程中具有应用价值。
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