
第 26 卷 第 3 期
2013 年 3 月

传 感 技 术 学 报
CHINESE JOURNAL OF SENSORS AND ACTUATORS

Vol. 26摇 No. 3
Mar. 2013

项目来源:国家自然科学基金项目(61273333);总装备部惯性预研基金项目(51309040501)
收稿日期:2012-12-28摇 摇 修改日期:2013-03-24

In鄄Flight Calibration for Installation Errors in A Multi鄄IMU Redundancy System*
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Abstract:An in鄄flight calibration algorithm is proposed to estimate installation errors between IMUs in a multi鄄IMU
redundancy system,where more than two IMUs are installed parallel to each other. One IMU,which is deeply
integrated with GPS pseudo鄄range and pseudo鄄range rate,is chosen as the installation reference,and its attitude is
further improved through a series of aircraft maneuver before calibration to provide precise attitude reference. At the
beginning of calibration, the reference binds real鄄time navigation parameters to other IMUs,which will then run
attitude update procedure,but the velocity and position is still provided by the reference. Then a Kalman filter is
designed taking advantage of SINS attitude error model and taking attitude difference to the reference as
measurement. Simulation result shows that the proposed algorithm can precisely estimate the calibration errors just
through rough roll and turning maneuver,and the precision can achieve arc second level.
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多惯组冗余系统安装误差的空中标定技术*

张金亮,秦永元*,吴摇 枫
(西北工业大学自动化学院,西安 710129)

摘摇 要:以多组平行安装的捷联惯导构成的冗余系统为研究对象,提出了一种 GPS 辅助条件下惯导间安装误差的空中标定

算法。 该算法以其中一套惯导系统为安装基准,与 GPS 伪距、伪距率信息深组合后的导航结果为真实参考信息,标定前利用

飞机机动提高基准惯导的姿态精度,标定开始时刻将基准惯导的导航信息装订给待标定惯导作为导航初值并进行姿态更新,
利用待标定惯导的导航误差模型建立卡尔曼滤波器,量测量取为组合姿态与待标定惯导姿态的姿态误差,通过姿态匹配的方

式对两套惯组之间安装误差进行标定。 仿真结果显示,该方法不需要飞机做精确的角机动,只利用简单的摇翼和盘旋机动就

可以对安装误差进行精确标定,且标定精度可达到角秒级水平。

关键词:多惯导;GPS;冗余系统;深组合;安装误差;空中标定
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摇 摇 以捷联惯导为主系统的多系统组合导航可有效

提高导航精度和可靠性,成为目前航空领域最为理

想的导航方案[1]。 随着我国航空技术的发展尤其

是大型运输机和客机等项目的研发,对惯导系统可

靠性的提出了更高要求。 在现有工业水平条件下,
提高惯导系统可靠性多采用冗余设计方案———在一

套惯导中冗余配置多个惯性测量元件或者安装多套

成熟的惯导系统,前者称为元件级冗余,后者称为系

统级冗余[2-3]。 考虑到元件级冗余内部结构复杂,
设计周期长,一旦出现故障整个系统需要重新调试

测试,维护周期长,因此当今世界上的航空惯导仍然

以系统级冗余配置为主,国外 100 多条国际航线上

使用的民用惯导系统 LTN251,采用两套惯导系统来

提高惯导系统的可靠性,波音公司的 757 / 767 采用

了三套惯组平行安装的方式构成冗余系统。
采用多惯导冗余配置的一个主要问题是多套

惯导在首次或再次安装到飞机上时相互之间存在

安装误差[4-6] ,会使得各惯组量测到的比力和角速

度有一定差异,且机动越大差异越明显[7-8] 。 单从

导航解算来看,这种差异不影响每套惯导各自的

导航精度。 但当多套惯导视为一个整体进行故障

检测时,这种差异就会造成错误的故障检测,使整
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个系统的可靠性降低。 基于上述分析,本文提出

了一种针对冗余多惯组系统间安装误差的空中标

定技术,以一套惯导系统为安装基准,与 GPS 的伪

距、伪距率信息组合导航提供姿态、速度、位置参

考[9 ~ 13] 。 其余待标定惯导与基准惯导之间通过卡

尔曼滤波器[14] ,利用姿态匹配方案对安装误差角

进行估计。

1摇 SINS 导航误差模型

SINS 导航算法采用基于四元数的双子样旋转

矢量算法,其导航误差模型如下[15]。
姿态误差:

觶准= -棕n
in伊准+啄棕n

in-Cn
b啄棕b

ib (1)
速度误差:

啄 觶vn = -准伊fn-(2棕n
ie+棕n

en)伊啄vn-
(2啄棕n

ie+啄棕n
en)伊vn+Cn

b啄fb (2)
位置误差:

啄 觶p=[啄 觶L摇 啄 觶姿摇 啄 觶h] T =
啄vN

RM+h
-

vN

(RM+h) 2啄h

啄vE

(RN+h)cosL
+

vEsinL啄L
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式中,vn = [ vE 摇 vN 摇 vU] T 为飞机速度,p = [L 摇 姿 摇
h] T 为飞机位置(L、姿、h 分别为纬度、经度和高度),
RM、RN 为地球子午圈半径和卯酉圈半径。 f 为载体

所受比力,Cn
b 为载体系 b 到导航系 n 的转换矩阵。

准为飞机平台失准角误差。 啄(·)为相应物理量误

差,棕c
ab表示 b 参考系相对 a 参考系旋转角速度在 c

系下的投影,a、b、c 分别指代不同的参考系。
设陀螺量测误差 啄棕b

ib由标度因数误差 dKg、常
值零偏 着b 和白噪声 wb

g 构成,即
啄棕b

ib =着b+wb
g+[棕b

ib]dKg

觶着b =0,摇 d 觶Kg =
{ 0

(4)

式中[棕b
ib]为 棕b

ib元素构造的对角阵。
设加计量测误差 啄fb 由常值偏置塄 b和白噪声

wb
a 构成,即

啄fb =塄b+wb
a,摇 塄

· b =0 (5)

2摇 SINS 与 GPS 深组合算法

在 ECEF 地球直角坐标系中,第 i 颗卫星的位

置坐标表示为 psi = [xsi 摇 ysi 摇 zsi] T,飞机的位置坐标

表示为 pv =[xv 摇 yv 摇 zv] T,则飞机到第 i 颗卫星的矢

量 ri 及其变化率 觶ri 为

ri =psi-pv,摇 觶ri = 觶psi- 觶pv

相应的距离 di 和距离变化率 觶di 可表示为

di =椰ri椰,摇 觶di =d-1
i (rTi 觶ri) (6)

对 GPS 而言,由于接收机与卫星时钟之间存在

钟差 tu 造成的距离误差 l= ctu,因此接收机计算得到

的距离被称为伪距,距离变化率被称为伪距率,分别

用 籽gps,i、 觶籽gps,i表示

籽gps,i =di+l=椰ri椰+l
觶籽gps,i = 觶di+觶l=d-1

i (rTi 觶ri)+
{ 觶l

(7)

利用地球球面坐标和地球直角坐标的转换关

系,将惯导解算位置 L、姿、h 转换到地球直角坐标系

下,表示为 pins,v

pins,v =
xins,v

yins,v

zins,
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式中 e 为地球扁率。 同理,利用转换矩阵 Ce
n 转换

vn
ins,v可得到地球直角坐标系下速度 ve

ins,v为

ve
ins,v =Ce

nvn
ins,v (9)

式中

Ce
n =

-sin姿 -sinLcos姿 cosLcos姿
cos姿 -sinLsin姿 cosLsin姿
0 cosL sin
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对式(8)求偏微分可得(啄xins,v 摇 啄yins,v 摇 啄zins,v)与(啄L
摇 啄姿摇 啄h)之间的转换关系为.
[啄xins,v 摇 啄yins,v 摇 啄zins,v] T =Cerr[啄L摇 啄姿摇 啄h] T (10)
式中

Cerr =

-(RN+h)sinLcos姿 -(RN+h)cosLsin姿 cosLcos姿
-(RN+h)sinLsin姿 (RN+h)cosLcos姿 cosLsin姿

[RN(1-e)2+h]cosL 0 sin
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利用惯导位置 pins,v和速度 ve
ins,v构造飞机到第 i

颗卫星的计算矢量 rins,i及计算矢量变化率 觶rins,i为
rins,i =psi-pins,v,摇 觶rins,i = 觶psi- 觶pins,v

利用惯导结果构造伪距 籽ins,i和伪距率 觶籽ins,i,并
分别在 Xp =pins,v和 Xv = ve

ins,v处一阶泰勒展开,得到

籽ins,i =椰rins,i椰,摇 觶籽ins,i = 籽-1
ins,i(rTins,i 觶rins,i) (11)

籽gps,i = 籽ins,i+Mi啄Xp+啄l
觶籽gps,i = 觶籽ins,i+Gi啄Xp+Hi啄Xv+啄

{ 觶l
(12)

式中

Mi =
鄣籽gps,i

鄣Xp pins,v

= -籽-1
ins,irTins,i

Hi =
鄣 觶籽gps,i

鄣Xv pins,v,veins,v

= -籽-1
ins,irTins,i

Gi =
鄣 觶籽gps,i

鄣Xp pins,v,veins,v

=
rTins,,i 觶rins,i
籽3
ins,i

rTins,v-
觶rTins,i
籽ins,i
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设 啄l 的误差模型为

啄觶l=w( t),摇 w( t) ~ N(0,滓2) (13)
在惯导导航误差模型和 GPS 的误差模型基础

上,构造深组合卡尔曼滤波器,取滤波器状态量

x=[准T 摇 啄vnT 摇 啄pT 摇 着bT 摇 塄bT 摇 啄l摇 啄觶l] T

根据式(1) ~式(5)和式(13)构造卡尔曼滤波

器系统方程为
觶x( t)= F( t)x( t)+祝( t)w( t) (14)

量测量取为惯导构造伪距 籽ins,i、伪距率 觶籽ins,i与

GPS 伪距 籽gps,i、伪距率 觶籽gps,i的差值,设在 tk 时刻有 m
颗卫星为有效量测,得量测 zk 为

zk =
籽ins,i-籽gps,i

觶籽ins,i- 觶籽gps,

é
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i

=Hkxk+vk (15)

式中 vk 主要由 GPS 伪距、伪距率量测噪声和式线性

化误差引起。 在组合滤波中,将这些误差按白噪声

处理,均值为 0,方差为 Rk。 Hk 由式(12)及式(9)、
式(10)构造得到。

上述式(14)和式(15)构成了捷联惯导与 GPS
的深组合卡尔曼滤波算法。

3摇 安装误差标定算法

作为安装基准的捷联惯导与 GPS 深组合,用以

提供飞机的姿态、速度和位置参考。 在标定前飞机

通过做一系列加减速、盘旋、俯仰等机动可对基准惯

导的姿态误差做有效估计和补偿,提高基准惯导的

姿态精度。 在标定开始时刻,将基准惯导姿态、速度

和位置的组合结果装订给待标定惯导系统,此后,在
标定过程中待标定惯导在基准惯导提供速度和位置

的条件下,只作姿态更新解算。 将式(1)姿态误差

方程中与速度误差和位置误差有关项忽略,可得待

标定惯导系统的姿态误差方程为:
觶准2 =准2伊棕n

in-Cn
b着b (16)

设待标定惯导偏离基准惯导的安装误差用 啄 表

示为为 啄 = [啄x 摇 啄y 摇 啄z] T,同时陀螺误差 着b 由常值

零偏 着b
b、随机噪声 着b

w 和标度因素误差 dKg 组成,取
状态量 x= [准T

2 摇 着bT
b 摇 啄T 摇 dKT

g ],构造卡尔曼滤波

器的系统方程为

摇 觶x=

-棕n
in -Cn

b 0 -Cn
b[棕b

ib]
0 0 0 0
0 0 0 0
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x+
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(17)

设基准惯导姿态矩阵真实值为 Cn
b1,计算值为

Ĉn
b1,失准角为 准1,可得

Ĉn
b1 =[ I-(准1伊)]Cn

b1 (18)

设待标定惯导姿态矩阵真实值为 Cn
b2,计算值

为 Ĉn
b2,失准角为 准2,可得

Ĉn
b2 =[ I-(准2伊)]Cn

b2 (19)
在安装误差角 啄 为小角的前提下有

Cb1
b2 = I+(啄伊) (20)

由 Ĉn
b1和 Ĉn

b2构造卡尔曼滤波器的量测量,可得:
zC = Ĉn

b1( Ĉn
b2) T =[ I-(准1伊)]Cn

b1Cb2
b1Cb1

n [ I+(准2伊)] =
摇 摇 [ I-(准1伊)]Cn

b1[I-(啄伊)]Cb1
n [ I+(准2伊)] =

摇 摇 [ I-(准1伊)][ I-(Cn
b1啄)伊][ I+(准2伊)] (21)

由于实际构造量测量时 Cn
b1 不可得,只能用 Ĉn

b1 近

似,且
Cn

b1啄=[ I+(准1伊)] Ĉn
b1啄 (22)

将式(22)代入式(21)并忽略高阶小项得到

zC = I+[(准2-Ĉn
b1啄-准1)伊] (23)

在式(23)基础上,利用 zC 构造误差角量测量 z准:
z准 =准2-Ĉn

b1啄-准1 (24)
构造公式为

z准 =
1
2

zc(3,2)-zc(2,3)
zc(1,3)-zc(3,1)
zc(2,1)-zc(1,2

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú)

准1 为基准惯导的失准角误差,与 GPS 深组合后远小

于 准2,可归入量测噪声中,将式(24)整理为

z准 =Hx+V (25)
式中 H=[I3 摇 03伊3 摇 -Ĉn

b1 摇 03伊3],V 为量测噪声。
式(17)和式(25)构成了两组惯导间安装误差

空中标定的卡尔曼滤波算法。 分析式 (17) 和式

(25)可知姿态误差 准2 与安装误差 啄 之间关系只体

现在量测方程中,主要受 Ĉn
b1的影响,可知最终惯导

之间安装误差的标定精度主要取决于载体的姿态变

化情况。 算法流程可用图 1 描述。

图 1摇 惯组间安装误差空中标定算法

4摇 仿真分析

基准惯导先与 GPS 进行深组合。 GPS 的伪距测

量噪声标准差设为 10 m,伪距率测量噪声标准差设

963
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为 0. 1 m / s。 GPS 接收机钟差 tu 初值设置为 1 ms。
钟差变化率设为白噪声服从 觶tu ~ N(0,0. 0001)。 基

准惯导与待标定惯导参数设置为陀螺零偏设置为

0. 01 毅 / h,陀螺角随机游走设置为 0. 01 毅 / h ,加计

零偏设置为 100 滋g,加计速度随机游走设置为 10

滋g / Hz,并设待标定惯导偏离基准惯导的安装误

差角为 啄 = [10忆摇 15忆摇 20忆] T。 系统误差设置为组

合开始时刻飞机姿态设为俯仰角 0毅,横滚角 0毅,方
位角 0毅。 飞机速度设为 100 m / s。 飞机位置设为纬

度 34毅,经度 108毅,高度 5 000 m。 初始姿态误差设

为 准0 = [10忆摇 10忆摇 20忆] T,初始速度误差设东北天

三个方向各 0. 5 m / s,初始位置误差设为三个方向

各 100 m。
飞行轨迹中机动条件设置为:
150 ~ 170 s:以 5 m / s2 加速度加速到 200 m / s。
200 ~ 235 s:倾斜 15毅后以 2 毅 / s 角速度协调转

弯,最后改平。
250 ~ 300 s:抬头 15毅后进入爬升,最后改平。
380 ~ 400 s:以 5 毅 / s 角速度来回摇翼,最后

改平。
405 ~ 455 s:倾斜 15毅后以 2 毅 / s 角速度协调转

弯,最后改平。
480 ~ 520 s:抬头 15毅后进入爬升,最后改平。
550 ~ 570 s:以 5 毅 / s 角速度来回摇翼,最后

改平。
在上述机动设置条件下,得基准惯导与 GPS 深

组合后的姿态误差如图 2 所示,图 2 的纵坐标单位

为角分。

图 2摇 基准惯导深组合姿态误差

从图 2 可以看出,在经过前三次加速、转弯和爬

坡机动后,基准惯导的姿态精度以达到角分级以下

水平,在 350 s 以后,基准惯导的水平姿态误差可以

保持在 0. 1忆以下,方位误差在 0. 3忆以下,可作为真

实姿态参考,对待标定惯导的安装误差进行标定。

在 350 s 时刻,将基准惯导与 GPS 深组合后的

姿态、速度、位置信息装订给待标定惯导,此后待标

定惯导进行姿态更新,速度和位置由基准惯导提供,
在此基础上,利用本文安装误差标定算法,对两套惯

导间的安装误差进行空中在线标定,标定结果和标

定误差分别如图 3 和图 4 所示,其中图 3 纵坐标单

位为角分,图 4 纵坐标单位为角秒。

图 3摇 安装误差标定结果

图 4摇 安装误差标定误差

从图 3 和图 4 可以看出,在 380 s 摇翼机动的激

励下,啄x 和 啄z 得到有效估计,在 405 s 协调转弯机动

的激励下,啄y 得到有效估计。 估计精度达到角秒级水

平,小于5义。 此后480 s 爬坡和550 s 的摇翼机动对安

装误差的估计精度没有进一步的显著提高。 可见,安
装误差的精度主要受飞机机动条件的影响,沿两个轴

向的角机动就可以对安装误差做出高精度的估计。
将图 4 与图 2 比较可以发现,安装误差的最终标定精

度甚至高于基准惯导的姿态精度,这与前面的算法分

析一致,说明本文给出的标定算法不受姿态精度的约

束,主要取决于标定过程中飞机的机动变化情况。

5摇 结论

本文针对多惯组冗余系统在安装过程中会产生

未知安装误差这一问题,提出了一种基于 GPS 深组
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合的空中在线标定方法,以基准惯导深组合后的姿

态作为真实姿态参考,利用待标定惯导与基准惯导

的姿态误差为量测量,通过姿态匹配卡尔曼滤波器

对两套惯导间的安装误差进行空中在线标定。 仿真

结果表明,标定效果主要受飞机角机动的影响,在飞

机可以提供两个轴向角机动的条件下,可以对三个

安装误差角做精确而有效的估计,估计的精度可达

到角秒级的水平。
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