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摘　要：针对飞机进近着陆对捷联惯导系统空中重新对准功能的需求，提出一种基于四元数的解析粗对
准方法，该方法对飞行动态和飞行平稳性没有要求。推导了利用ＧＮＳＳ测量的速度信息和惯导系统的输出信
息对载体姿态进行解算的方法，对精度的影响因素进行了分析。仿真结果表明，该方法可在较宽的动态范围

内保持较高的对准精度，计算量较小，速度较快，满足空中粗对准对速度和精度的要求。

关键词：捷联惯导；卫星导航系统；初始对准；组合导航；四元数

中图分类号：Ｐ２２８４１　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１２）０２－０１３０－０４

ＳｔｕｄｙｏｎｃｏａｒｓｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｏｆａｉｒｂｏｒｎｅＳＩＮＳ

ＣＨＥＮＬｉａｎｇ，ＬＩＨｏｎｇｔａｏ，ＷＵＪｉｅ
（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＰＬＡＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｔａｔｉｏｎ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｏｆｃｏａｒｓｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｉｎｆｌｉｇｈｔｂａｓｅｄｏｎｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｗｈｉｃｈｃａｎｂｅｕｓｅｄｉｎｌａｎｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍｗａｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄｗｉｔｈｏｕｔ

ａｎｙｒｅｓｔｒｉｃｔｉｖｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｆｌｉｇｈｔｓｔａｂｉｌｉｔｙ．Ｔｈｅｆｏｒｍｕｌａｏｆｔｈｅｃｏａｒｓｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｗｈｉｃｈｃａｎｓｏｌｖｅｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｏｆｔｈｅａｉｒｐｌａｎｅｗｉｔｈ

ｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｄｂｙＧＮＳＳａｎｄｓｐｅｃｉｆｉｃｆｏｒｃｅｍｅａｓｕｒｅｄｂｙｉｎｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔｗｅｒｅｄｅｒｉｖｅｄ．Ｔｈｅｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｔｈｅａｌｉｇｎｍｅｎｔ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｉｎｗｉｄｅｄｙｎａｍｉｃｒａｎｇｅｗｉｔｈｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙ，ｈｉｇｈｓｐｅｅｄ

ａｎｄｌｏｗｃｏｍｐｕｔｅｒｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙａｎｄｃａｎｓａｔｉｓｆｙｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆｓｐｅｅｄａｎｄ．ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏａｒｓｅａｌｉｇｎｍｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＳＩＮＳ；ＧＮＳＳ；ｉｎｉｔｉａｌａｌｉｇｎｍｅｎｔ；ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ；ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

　　飞机进近着陆段导航除了要求导航系统具有
高精度、高实时性外，对可靠性提出了相当高的要

求。因此捷联惯性导航系统必须具备空中重启动

能力，以确保在发生某些可修复性故障后具备恢

复运行的能力［１］。初始位置和速度信息较容易

获得，而初始姿态信息的获取是初始对准的关键，

也是难点。

惯导系统对准分为粗对准和精对准两个过

程。粗对准是精对准的前提，精对准的精度、速度

和可靠性很大程度上取决于粗对准的精度。目前

国内外相关文献对精对准的研究比较多［２－６］，对

动态粗对准研究较少，且要求飞机保持匀速直线

水平运动［７］。这对飞机飞行状态的约束无疑是

苛刻的，且精度较低。四元数法在姿态动力学的

应用具有运算量小，无奇异的特点［８］，因此被广

泛采用。根据 ＧＰＳ速度差分得到的加速度及
ＳＩＮＳ测得的比力，可建立３个四元数转换方程。
考虑到飞机在平稳飞行时，侧滑速度远小于纵向

速度，据此可建立１个速度四元数转换方程。由

此得到一个非线性方程组，一般需要用搜索寻优

方法求解，则计算量较大。本文推导了一种通过

坐标系两次旋转解析求解姿态四元数的方法，可

大大减少计算量。

１　空中粗对准四元数方法

１１　粗对准四元数方法建模

导航坐标系采用机场导航站东北天坐标系，

飞机进近段采用差分卫星导航系统，飞机相对机

场导航站较近，相对定位精度理想情况下可达厘

米量级，定速精度可达厘米每秒量级，故暂不考虑

加速度和速度的测量误差。利用 ＧＰＳ测得的速
度信息，差分计算飞机加速度可得到较高的精度。

速度微分方程可表示为：

Ｖｎ＝ｆｎ－（２ω
ｎ
ｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ）×Ｖｎ＋ｇｎ （１）

Ｖｎ、ｆｎ、Ｖｎ和 ｇｎ分别为加速度、比力、速度和
重力加速度在导航坐标系各轴的分量矢量，ωｎｉｅ和
ωｎｅｎ分别为地固系相对惯性系和导航系相对地固
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系旋转角速度在导航系各轴的分量矢量。

ｆｎ＝ＱｂｎｆｂＱｂｎ （２）
Ｑｂｎ为导航坐标系 ｎ到体坐标系 ｂ的旋转四

元数，Ｑｂｎ为对应的共轭四元数，ｆｂ为惯导的比力
测量值。根据四元数乘法公式［８］，由式（１）和
（２）得
Ｖｎ＋（２ω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ）×Ｖｎ－ｇｎ＝Ｍ（Ｑｂｎ）Ｍ′（Ｑｂｎ）ｆｂ

（３）
式中Ｍ（Ｑｂｎ）和Ｍ′（Ｑｂｎ）为对应的四元数旋

转矩阵［９］。不计侧滑速度，可得如下约束方程：

ｑ２０＋ｑ
２
１－ｑ

２
２－ｑ( )２３ Ｖ

ｘ
ｎ＋ ２ｑ１ｑ２＋２ｑ０ｑ( )３ Ｖ

ｙ
ｎ

＋ ２ｑ１ｑ３－２ｑ０ｑ( )２ Ｖ
ｚ
ｎ＝０ （４）

ｑ０，ｑ１，ｑ２，ｑ３为旋转四元数的四个分量，求解
式（３）和（４）组成的非线性方程组可得到导航系
到体坐标系的旋转四元数，但用优化算法搜索非

线性方程组最优解计算量大，且初值的设定对解

的精度影响很大，极易得到局部最优解。

１２　四元数解析求解方法分析

令矢量ｆｂｎ和Ｖ
ｂ
ｎ在体坐标系三轴分量分别等

于比力和速度在导航坐标系内三轴的分量，它们

是与ｆ和Ｖ不同的矢量。将ｆｂｎ和Ｖ
ｂ
ｎ与体坐标系

固连，经两次旋转使其分别与ｆ和Ｖ重合，则转动
后的体坐标系也与导航坐标系重合，对应的四元

数即体坐标系至导航坐标系的旋转四元数。第一

次绕垂直于ｆｂｎ和ｆｂ所在面的单位矢量ｕ旋转，使
旋转后的ｆｂｎ与原体坐标系内的坐标分量ｆｂ重合，
即旋转后ｆｂｎ表达的矢量旋转后等于 ｆ；然后绕 ｆ
旋转，使两次旋转后的Ｖｂｎ位于 ｙｏｚ平面内。两次
旋转对应的四元数相乘即导航系至载体坐标系的

旋转四元数。

图１为第一次旋转的示意图。旋转轴为 ｕ，
旋转角为θ。

图１　导航坐标系的第一次旋转
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｆｉｒｓｔｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

旋转后ｆｂｎ与ｆｂ重合，Ｖ
ｂ′
ｎ为Ｖ

ｂ
ｎ在第一次转动后得

到中间矢量，图２为第二次旋转的示意图。ｈ为
Ｖｂｎ在ｆｂ矢量方向的投影。

图２　导航坐标系的第二次旋转
Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

Ｖｂ可由Ｖ
ｂ′
ｎ绕 ｆｂ轴旋转得到，且在 ｘ轴方向

（侧向）分量为０，可得下列方程：
Ｖｂ·ｆｂ＝Ｖ

ｂ′
ｎ·ｆｂ （５）

Ｖｂ ＝ Ｖ
ｂ′
ｎ （６）

Ｖｘｂ＝０ （７）
由式（５）～（７）得

Ｖｚｂ＝
Ｖｂ′ｎ·ｆ( )ｂ ｆ

ｚ
ｂ± Ｖｂｎ

′·ｆ( )ｂ
２ ｆ( )ｚｂ

２－ ｆ( )ｚｂ
２＋ ｆ( )ｙｂ( )２ Ｖｂ′ｎ·ｆ( )ｂ

２－ Ｖｂ′ｎ
２－ ｆ( )ｙｂ[ ]槡[ ]２

ｆ( )ｚｂ
２＋ ｆ( )ｙｂ( )２

（８）

Ｖｙｂ＝ Ｖ
ｂ′
ｎ·ｆｂ－Ｖ

ｚ
ｂｆ( )ｚｂ ／ｆ

ｙ
ｂ （９）

这组解存在的条件是 ｆｙｂ≠０且 ｆ( )ｚｂ
２＋ ｆ( )ｙｂ

２

≠０。由于重力加速度的存在以及发动机推力的
不稳定，ｆｙｂ和 ｆ

ｚ
ｂ一般不会同时为 ０，即 ｆ( )ｚｂ

２＋

ｆ( )ｙｂ
２≠０。

当ｆｙｂ＝０，ｆ
ｚ
ｂ≠０时，可得到另一组解：

Ｖｚｂ＝ Ｖ
ｂ′
ｎ·ｆ( )ｂ ／ｆ

ｚ
ｂ （１０）

Ｖｙｂ＝± Ｖｂ′ｎ
２－ Ｖ( )ｚｂ槡

２ （１１）
由式（８）和（１１）可看出，不管哪种情况，一般

会出现两组解。其原因是因为约束条件不充分，

Ｖｂ′ｎ在绕ｆｂ轴所形成的锥面可能与 ｏｙｚ平面出现
两条交线。根据已知的数学信息无法对两组解进

行取舍，但可根据飞机的运动状态对两组解进行

分析：飞机正常情况下速度在机身轴线方向的分

量应该是沿机头方向，速度为正值，可先排除式

（１１）中 Ｖｙｂ＝－ Ｖｂ′ｎ
２－ Ｖ( )ｚｂ槡

２的解。飞机侧向

加速度一般很小，所以 ｆｂ与 ｏｙｚ平面的夹角一般
也很小，在无较大机动时由于重力加速度的存在，

·１３１·
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ｆｂ方向一般在ｚ轴正方向附近，而Ｖｂ方向一般在
ｙ轴附近。又因为两个解对应的速度矢量虽然模
相等，但方向差别很大，应选择速度矢量与ｙ轴更
近的一组解，而且，速度矢量在ｙ轴的分量应该在
正方向上，可根据这个原则对式（８）进行判断。

２　仿真结果分析

设载体无侧滑速度，某两个姿态角为常值，使

另外一个姿态角在全角度范围内变化（偏航角为

－１８０°～１８０°，俯仰角为 －９０°～９０°，滚转角为
－９０°～９０°），计算在各种情况下的精度。

（ａ）偏航角对精度的影响
（ａ）Ｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆｙａｗ

（ｂ）俯仰角对精度的影响
（ｂ）Ｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆｐｉｔｃｈ

（ｃ）滚转角对精度的影响
（ｃ）Ｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆｒｏｌｌ
图４　姿态误差分析

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒ

　　由图４可以看出，常规条件下（俯仰角和滚
转角限制在 －３０°～３０°），偏航角在３６０°范围内
旋转，姿态角精度在１０－１２的量级，俯仰角超出 －
７０°～８９°，滚转角超出－８５°～８５°后，姿态角解算
精度急剧降低。其原因是在解决姿态角二值性

时，假定飞机速度在机体轴线方向的分量指向机

头，但在飞机做大角度机动时，这种假设在某些情

况会出现错误。

计算过程中假设飞机无侧滑，但实际飞行中

很难确保不出现侧滑，因此必须分析横向速度对

定向精度的影响。假设飞机偏航角１６０°，俯仰角
２０°，滚转角 －１０°，分析侧向速度在 －２０ｍ／ｓ～
２０ｍ／ｓ内变化对姿态计算误差的影响。从图５可
看出：横向速度对俯仰角和滚转角精度的影响较

小，对偏航角精度影响较大，而且对三个姿态角的

影响都近似为线性的。

图５　侧向速度对姿态解算精度的影响
Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｏｎｏｆｓｉｄｅｓｌｉｐｔｏａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒ

·２３１·
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３　结　论

捷联惯导空中粗对准四元数解析方法对准时

间短，对准过程对飞机姿态的约束较小。该方法

会出现二值解现象，根据飞机常规飞行状态对姿

态进行约束后，可在大多数姿态情况下选择一个

正确解。算法运算速度快，精度较高。但在飞机

做非常规机动情况下（如“眼镜蛇”动作），该方法

失效。侧滑速度的存在对偏航角精度的影响较

大，带来的误差近乎线性，该误差无法直接用ＧＰＳ
测得的速度或位置信息修正，需对侧滑速度带来

的误差做进一步研究。
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