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摘　 要： 为提高惯性 ／天文 ／卫星（ ＩＮＳ ／ ＣＮＳ ／ ＧＮＳＳ ）组合导航系统长期工作时的精度，推导了基于四元数误差描述的组合导航

系统误差状态方程和量测方程，利用分段定常系统（ＰＷＣＳ）定理，分析了不同输入条件下系统状态变量的可观测性和可观测

度．结合可观测性和可观测度分析结果，提出了利用星敏感器及卫星导航系统提供的姿态、位置矢量在线标定陀螺仪、加速度

计和星敏感器误差参数的方法．可观测性分析和仿真试验结果表明，该方法可以精确在线估计出陀螺仪、加速度计、星敏感器

的标度因数、零偏和安装误差，提高惯性 ／天文 ／卫星组合导航系统长期在轨工作的精度．
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　 　 长期自主导航技术在运载火箭上面级、轨道转

移飞行器、地球卫星等轨道飞行器上具有广阔的应

用前景．未来先进的火箭上面级、轨道转移飞行器等

需要拓展功能，适应在多星部署、在轨服务等领域的

任务需求，需要在飞行时间长、空间跨度大等条件下

具备长期在轨精确自主导航的能力［１－２］ ．另外，随着
进入轨道的卫星数量的增多、地面测控站的工作量

逐渐增大，为降低地面压力，节省成本，也需要进一

步发展地球卫星自主导航技术［３－５］ ．因此，为满足轨
道飞行器长时间自主导航任务，惯性 ／天文 ／卫星组

合导航已成为国内外轨道飞行器研制机构首选方

案．精度和可靠性是惯性 ／天文 ／卫星组合导航系统

两项重要的技术指标．发射时的冲击、空间环境的变

换、导航器件重复性性能等因素，都会造成组合导航

系统器件误差天地不一致的问题，误差在线分离技

术已经成为惯性 ／天文 ／卫星组合导航系统实现高精

度、高可靠性长期导航的关键技术．该技术具有重要

的工程应用价值：１） 受火箭发射时刻冲击、空间环

境影响，星敏感器等天文姿态器件安装误差变化较

大，安装误差分离与补偿技术可提高星敏感器在线

使用精度；２） 惯性器件参数误差和一些缓变故障表

现类似，通过器件误差的在线估计与补偿，可降低参

数误差的影响，有利于故障诊断方法的设计，从而提

高系统的可靠性［６］；３） 天文导航和卫星导航更新周
期低，误差在线标定技术可提高当天文导航和卫星



导航无法修正期间的惯性导航的精度．因此，导航器

件误差分离技术受到各国科研人员的重视，得到了

持续研究．文献［７］整理分析了用四元数描述飞行器

姿态动力学方程的方法及其优点．文献［８］建立了飞

行器姿态四元数误差、陀螺仪和星敏感器误差模型，
利用 ＥＫＦ和 ＵＦ滤波方法进行误差在线估计，分析

了这两种滤波方法对误差估计性能的影响．文献［９］
研究了卫星上陀螺误差在轨标定方法．文献［１０］利
用四元数建立了姿态误差模型，采用 Ｋａｌｍａｎ滤波器

对惯性 ／天文组合导航系统陀螺在线标定技术进行

了研究．文献［１１］研究了利用 ＭＰＦ－ＫＦ 估计陀螺误

差的方法．文献［７］采用欧拉角建立系统误差模型，
利用 ＥＫＦ在线估计加速度计和陀螺零偏、星敏感器

安装误差和刻度因数误差．
综上所述，文献［７－１１］主要围绕基于四元数据

描述的飞行器姿态误差建模和滤波方法展开研究，
并没有对误差变量的可观测性和精确在线分离的条

件进行分析．文献［１２］建立了基于欧拉角描述的飞

行器姿态误差、速度和位置误差模型，通过滤波方法

在线估计导航器件的误差，但是，基于欧拉角的姿态

误差模型为非线性模型，且对于一些旋转的角度，无
法用欧拉角描述［１２］，在使用 Ｋａｌｍａｎ 滤波器的时候

会出现问题． 鉴于四元数具有非奇异性，基于四元

数建立的姿态误差模型为线性模型的优点，本文将

在文献［７］及上述其他相关研究成果的基础上，沿
用由四元数矢量部分描述姿态误差方程的方法，并
进一步进行拓展，用四元数矢量部分建立了完整的

姿态、速度误差方程和量测方程，采用 Ｋａｌｍａｎ 滤波

方法实现导航器件误差的在线估计．另外，本文对系

统误差模型进行可观测性和可观测度分析，给出了

输入条件对可观测度的影响，为导航器件误差的精

确在线分离提供了设计依据．结合可观测性分析结

果，设计了有效的惯性 ／天文 ／卫星组合导航系统误

差在线标定策略，获得了理想的试验效果．

１　 在线标定算法

１．１　 导航器件误差模型

完成惯组标定后，若不对陀螺、加速度计进行重

新拆装，陀螺和加速度计的安装误差角逐次重复精

度高，但陀螺和加速度计零偏、刻度因数误差项逐次

通电重复性精度较低，因此，忽略安装误差角，只考

虑零偏和刻度因数误差，建立陀螺仪和加速度计的

误差模型．
１．１．１　 陀螺仪输出误差模型

陀螺仪输出记为

ω^ ＝ ω ＋ Λｇ·ω^ ＋ ｂｇ ＋ ηｇ， （１）

式中：^ω＝［^ωｘ ω^ｙ ω^ｚ］
Ｔ
为陀螺测量值；ω＝［ωｘ ωｙ ωｚ］Ｔ

为惯组本体坐标系相对于惯性空间的理想角速率；
Λｇ ＝［Λｇｘ ０ ０；　 ０ Λｇｙ ０； ０ ０ Λｇｚ；］ 为陀螺

一次项系数误差；ｂｇ ＝［ｂｇｘ ｂｇｙ ｂｇｚ］Ｔ 为陀螺零偏误

差；ηｇ ＝［ηｇｘ ηｇｙ ηｇｚ］Ｔ 为陀螺高斯白噪声．
由式（１）可得到陀螺的输出误差为

δω ＝ ω － ω^ ＝ － （Λｇω^ ＋ ｂｇ ＋ ηｇ） ． （２）
１．１．２　 加速度计误差模型

加速度计的输出记为

ｆ^ ＝ ｆ ＋ Λａ ｆ^ ＋ ｂａ ＋ ηａ ． （３）

式中： ｆ^ ＝ ［ ｆ^ ｘ ｆ^ ｙ ｆ^ ｚ］
Ｔ

为加速度计测量值； ｆ ＝

［ ｆｘ ｆｙ ｆｚ］ Ｔ 为 理 想 的 加 速 度 计 测 量 值； Λａ ＝

［Λａｘ ０ ０；　 ０ Λａｙ ０；　 ０ ０ Λａｚ；］为加速度

计一次项系数误差；ｂａ ＝ ［ｂａｘ ｂａｙ ｂａｚ］ Ｔ 为加速度

计零偏误差；ηａ ＝［ηａｘ ηａｙ ηａｚ］ Ｔ 为加速度计高斯

白噪声．
由式（３）可得到加速度计的输出误差为

δｆ ＝ ｆ － ｆ^ ＝ － （Λａ ｆ^ ＋ ｂａ ＋ ηａ） ．
１．１．３　 星敏感器误差模型

星敏感器测量星光确定的姿态四元数表示为

ｑ^ｓ ＝ ｑｓ  ｑψ ．

式中：ｑ^ｓ 为星光确定的姿态四元数；ｑｓ 为理想的姿

态四元数；ｑψ 为星敏感器安装误差．
１．２　 组合导航系统误差模型

１．２．１　 姿态误差方程

根据理想四元数ｑｇ 和捷联惯性导航计算确定

的四元数ｑ^ｇ，得到数学平台的误差四元数为

δ ｑφ ＝ ｑｇ  ｑ^ －１
ｇ ． （４）

　 　 由于四元数运动满足如下关系：
ｄ ｑｇ

ｄｔ
＝ １
２
ω ｑｇ， （５）

ｄ ｑ^ｇ

ｄｔ
＝ １
２
ω^ ｑ^ｇ ． （６）

　 　 对式（４）求导数，并将式 （５），（６）代入式（４）
可得

　 　
ｄ（δ ｑφ）
ｄｔ

＝
ｄ ｑｇ

ｄｔ
 ｑ^ －１

ｇ ＋ ｑｇ 
ｄ
ｄｔ
（ ｑ^ －１

ｇ ） ＝

１
２
ω  δ ｑφ － １

２
δ ｑφ  ω^，

式中，ｑ^∗ｇ 为ｑ^ｇ 的共轭四元数．由于 ω＝ δω＋ω^，δｑφ 的

导数为：
ｄ（δ ｑφ）
ｄｔ

＝ １
２
［ω^ δ ｑφ － δ ｑφ  ω^］ ＋ １

２
δ ｑφ  δω，
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ω^ δ ｑφ － δ ｑφ  ω^ ＝
０

２ω^ δ ｑ→φ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
．

其中，δ ｑφδω 可展开为

δ ｑφ  δω ＝

０ － δωｘ － δωｙ － δωｚ

δωｘ ０ δωｚ － δωｙ

δωｙ － δωｚ ０ δωｘ

δωｚ δωｙ － δωｘ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

·

δｑφ０
δｑφ１
δｑφ２
δｑφ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

，

又因为 δｑφ０≈１，忽略二阶项可得

δ ｑφ  δω ＝
０
δω

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ．

　 　 因此，δｑφ 的导数为

ｄ（δ ｑφ）
ｄｔ

＝ －
０

ω^ δ ｑ→φ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ １
２
０
δω

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，

将矢量和标量部分分开写，可得：
ｄ（δ ｑ→φ）
ｄｔ

＝ － ω^ δ ｑ→φ ＋ １
２
δω， （７）

ｄ（δｑφ０）
ｄｔ

＝ ０． （８）

　 　 将陀螺的输出误差模型式（２）代入式（７），得到

四元数误差模型：
ｄ（δ ｑ→φ）
ｄｔ

＝ － ω^ δ ｑ→φ － １
２
（Λｇω^ ＋ ｂｇ ＋ ηｇ） ．

１．２．２　 速度误差方程

对于捷联安装的加速度计来说，速度测量方程

可以描述为

ｄｖ^
ｄｔ

＝ Ｃｉ′
ｇ Ｃｉ

ｉ′ ｆ^ｂ － ｇ^ｉ ． （９）

式中：Ｃｉ′
ｇ 为惯组本体坐标系到发射惯性系的姿态矩

阵；Ｃｉ
ｉ′为捷联导航数学平台失准角； ｇ^ｉ 为发射惯性

系下的万有引力．
理想的速度方程为

ｄｖ
ｄｔ

＝ Ｃｉ′
ｇ Ｃｉ

ｉ′ ｆｂ － ｇｉ ． （１０）

　 　 忽略引力误差，式（１０）减式（９），可得：
ｄｖ
ｄｔ

－ ｄｖ^
ｄｔ

＝ Ｃｉ′
ｇ Ｃｉ

ｉ′ ｆｂ － ｇｉ － （Ｃｉ′
ｇ ｆ^ｂ － ｇ^ｉ） ＝

Ｃｉ′
ｇ（Ｉ ＋ φ ×） ｆｂ － Ｃｉ′

ｇ ｆ^ｂ ＝

Ｃｉ′
ｇ·φ × ｆｂ ＋ Ｃｉ′

ｇ（ ｆｂ － ｆ^ｂ） ＝

Ｃｉ′
ｇ·（Ｉ ＋ φ × － Ｉ） ｆｂ ＋ Ｃｉ′

ｇ（ ｆｂ － ｆ^ｂ），
（１１）

Ｉ ＋ φ × － Ｉ ＝
０ ２δｑφ３ － ２δｑφ２

－ ２δｑφ３ ０ ２δｑφ１

２δｑφ２ － ２δｑφ１ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

， （１２）

　 　 　 　 　 φ × ｆｂ ＝ ２·［ ｆｂ ×］·δ ｑ→φ ． （１３）

　 　 忽略二阶小量得到速度误差方程：
ｄ（δｖ）
ｄｔ

＝ ２ Ｃｉ′
ｇ·ｆ^ｂ × δｑ→ ＋ Ｃｉ′

ｇ δ ｆｂ ． （１４）

　 　 将加速度计的输出误差式（３）代入式 （１４）得到：
ｄ（δｖ）
ｄｔ

＝ ２ Ｃｉ′
ｇ· ｆ^ｂ ×[ ]·δｑ→ － Ｃｉ′

ｇ（Λａ ｆ^ ＋ ｂａ ＋ ηａ）．

１．２．３　 位置误差方程

位置误差方程为

ｄ（δｐ）
ｄｔ

＝ ｄ（δｖ）
ｄｔ

．

１．３　 组合导航系统误差模型

１．３．１　 状态方程

导航坐标系为发射惯性系，组合导航系统的状

态方程为捷联惯导的误差方程，状态方程为

ｄ（Ｘ（ ｔ））
ｄｔ

＝ Ａ（ ｔ）·Ｘ（ ｔ） ＋ Ｇ（ ｔ）·Ｗ（ ｔ） ．

式中：Ａ（ｔ）为系统的状态转移矩阵；Ｇ（ ｔ）为系统的噪

声系数矩阵；Ｗ（ｔ）为系统噪声向量；Ｘ（ ｔ）为 ｔ 时刻的

系统状态矢量．结合导航器件、组合导航系统的误差

模型，系统状态误差变量取

Ｘ ＝ ［δ ｑ→φ δｐ δｖ ｂｇ ｂａ ｑ→φ Λｇ Λａ］
Ｔ

１×２４
．

（１５）
式中：状态变量为 ２４ 个，分别为数学平台失准角误

差、位置误差、速度误差、陀螺零偏误差、加速度计零

偏误差、星敏感器安装误差（用四元数的矢量部分

表示）、陀螺刻度因数误差、加速度计刻度因数．
１．３．２　 观测方程

星敏感器体坐标系到发射惯性系的姿态矩阵记

为Ｃｉ
ｓ， 得到惯性姿态矩阵和星光姿态矩阵间的误

差为

Ｃｉ′
ｇ Ｃｓ

ｉ ＝
１ － ψｚ ψｙ

ψｚ １ － ψｘ

－ ψｙ ψｘ １

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＝ Ｉ ＋ ψ ×． （１６）

　 　 考虑到星敏感器安装误差和惯组数学平台误差

角，得到：
Ｃｉ′

ｇ Ｃｓ
ｉ ＝ Ｃｉ′

ｇ Ｃｓ
ｇ Ｃｇ

ｉ′ Ｃｉ′
ｉ ＝ Ｃｉ′

ｇ（Ｉ ＋ φ ×） Ｃｇ
ｉ′（Ｉ － φ ×） ．

（１７）
式中：Ｃｓ

ｇ 为惯组和星敏感器间的安装误差矩阵；φ
为星敏感器安装误差角。 对比式（１６），（１７），忽略

二阶误差，可以得到：
ψ × ＝ φ × － Ｃｉ′

ｇφ ×． （１８）
　 　 由式（１３）可知失准角和四元数误差存在如下

关系：
φ × ＝ ２ ［δ ｑ→φ ×］ Ｔ， （１９）

将式（１９）代入式（１８），可以得到：
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δ ｑ→ψ × ＝ δ ｑ→φ × － Ｃｉ′
ｇ δ ｑ
→

φ ×，
所以

δ ｑ→ψ ＝ δ ｑ→φ － Ｃｉ′
ｇ δ ｑ
→

φ ． （２０）
　 　 以姿态四元数误差和位置误差作为观测量，惯
性 ／天文 ／卫星组合导航系统测量方程为

Ｚ（ ｔ） ＝
δ ｑ→ψ

δｐ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
６×１

＝ Ｈ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ Ｖ（ ｔ） ．

式中：δ ｑ→ψ ＝ ［δ ｑψｘ δ ｑψｙ δ ｑψｚ］ Ｔ 为四元数误差．根

据文献［１３］， 与Ｃｉ′
ｇ Ｃｓ

ｉ 对应的为 ｑ^→ｇ（ ｑ^
→

ｓ）∗，所以 δ

ｑ→ψ ＝ ｑ^
→

ｇ（ ｑ^
→

ｓ）∗；δｐ ＝ δ ｐｘ δ ｐｙ δ ｐｚ[ ] Ｔ 为惯性导

航位置与卫星导航位置差值；Ｖ（ ｔ）为 ６ 维测量白噪

声向量．
根据式（２０），得到：

Ｈ（ｔ）＝
Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ －Ｃｉ′

ｇ ０３×３ ０３×３
０３×３ Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
６×２４

．

１．３．３　 Ｋａｌｍａｎ滤波方程

上述各物理量在应用过程中实际上都不是连续

的模拟量，而是离散量，需要把上述 Ｋａｌｍａｎ 滤波方

程离散化．离散化公式为：

Ｆｋ，ｋ－１ ＝∑
∞

ｎ ＝ ０
［Ａ（ ｔｋ）·Δ］ ｎ ／ ｎ！，

Γｋ－１ ＝ ∑
∞

ｎ ＝ １
［ １
ｎ！
（Ａ（ ｔｋ）·Δ） ｎ－１］{ } Ｇ（ ｔｋ）·Δ．

式中：Δ 为 Ｋａｌｍａｎ 滤波周期，ｎ 为离散化阶数．离散

化的系统状态方程和量测方程可表示为

Ｘｋ ＝ Ｆｋ，ｋ－１ Ｘｋ－１ ＋ Γｋ－１ Ｗｋ－１，
Ｚｋ ＝ Ｈｋ Ｘｋ ＋ Ｖ．{

　 　 这样就可以按照下列离散 Ｋａｌｍａｎ 滤波方程进

行滤波解算， 开环 Ｋａｌｍａｎ滤波方程参见文献［１４］．

２　 惯性 ／天文 ／卫星组合导航误差可观
测性分析

　 　 在线标定算法建立了惯性 ／天文 ／卫星组合导航

系统的状态方程和量测方程，该系统为线性时变系

统，系统的可观测性和状态变量的可观测度与误差

变量可分离的数量和精度直接相关．
２．１　 ＰＷＣＳ 可观测性分析定理

不考虑系统噪声，第 ｊ 个时间段离散系统模

型为

Ｘ（ｋ ＋ １） ＝ Ｆ ｊＸ（ｋ），
Ｚ ｊ（ｋ） ＝ Ｈ ｊＸ（ｋ） ．

{ （２１）

式中：Ｆ ｊ ＝∑
¥

ｎ＝０
［Ａ ｊ·Δ ｊ］ ｎ ／ ｎ！；Δ ｊ 为采样时间间隔；ｎ 为

离散化阶数．
系统的总可观测矩阵 ＴＯＭ为

Ｑ（ ｒ） ＝ ［Ｑ１ Ｑ２ Ｆｎ－１
１ … Ｑｒ Ｆｎ－１

ｒ－１… Ｆｎ－１
１ ］

Ｔ，
其中

　 ＱＴｊ ＝［（Ｈ ｊ） Ｔ， （Ｈ ｊ Ｆ ｊ） Ｔ， …， （Ｈ ｊ Ｆｎ－１
ｊ ） Ｔ］．

如果矩阵 Ｑ（ ｒ）的秩为 ｎ，则系统是完全可观测

的．利用 Ｑ（ ｒ）进行系统的可观测性分析计算量大，
且无法确定每个状态变量的可观测程度．文献［１５］
提出了基于奇异值分解理论的系统可观测性分析方

法，利用提取可观测性矩阵 ＳＯＭ代替 ＴＯＭ分析系统

的可观测性，ＳＯＭ 为Ｑｓ（ ｒ） ＝ ［Ｑ１ Ｑ２ … Ｑｒ］ Ｔ，
结合奇异值分解方法，可以同时得到可观测性和可

观测度的分析结果．为了利用 ＳＯＭ 分析可观测性，
有如下定理［１５］ ．
　 　 定理 １　 如果Ｆ ｊｘ＝ｘ，∀ｘ∈ｎｕｌｌ｛Ｑ ｊ（ ｒ）｝，１≤ｊ≤
ｒ，则 ｎｕｌｌ ｛Ｑ （ ｒ）｝ ＝ ｎｕｌｌ ｛Ｑｓ （ ｒ）｝， ｒａｎｋ ｛Ｑ （ ｒ）｝ ＝
ｒａｎｋ｛Ｑｓ（ ｒ）｝ ．

定理 ２　 如果 ｎｕｌｌ｛Ｑ ｊ｝⊂ｎｕｌｌ｛Ａ ｊ｝，１≤ｊ≤ｒ（Ｑ ｊ，

Ａ ｊ 的定义见式 （ ２２）、 （ ２３）），则 ｎｕｌｌ ｛Ｑ （ ｒ）｝ ＝

ｎｕｌｌ｛Ｑ ｓ（ ｒ）｝，ｒａｎｋ｛Ｑ （ ｒ）｝ ＝ ｒａｎｋ｛Ｑ ｓ（ ｒ）｝ ．
定理 ３　 如果Ｆ ｊ 是对应 Ａ ｊ 和 Δ ｊ 的离散化的转

移矩阵，其中 Δ ｊ 为采样时间间隔，则 ｎｕｌｌ｛Ｑ ｓ（ ｒ）｝ ＝
ｎｕｌｌ｛Ｑｓ（ ｒ）｝．即离散型 ＰＷＣＳ 与连续型 ＰＷＣＳ 可观

测性分析等价．
基于奇异值分解理论的系统可观测性分析方法

参见文献［１５］．
２．２　 基于奇异值分解理论的系统可观测性分析方

法在本系统上的适用性证明

　 　 将第 ｊ 个时间段组合导航系统连续的状态方程

和量测方程记为

　 　 　 　 　 　 　 　
Ｘ·（ ｔ） ＝ Ａ ｊＸ（ ｔ），
Ｚ ｊ（ ｔ） ＝ Ｈ ｊＸ（ ｔ） ．{ （２２）

Ａ ｊ ＝

（Ａ１１） ３×３ ０３×３ ０３×３ （Ａ１２） ３×３ ０３×３ ０３×３ （Ａ１３） ３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

（Ａ２１） ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ （Ａ２２） ３×３ ０３×３ ０３×３ （Ａ２３） ３×３
０１５×２４

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú
２４×２４

，

Ｈ ｊ ＝
Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ｈ３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
６×２４

．
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　 　 提取可观测矩阵为

Ｑ ｊ ＝ ［Ｈ ｊ，Ｈ ｊ Ａ ｊ，…，Ｈ ｊ Ａｋ－１
ｊ ］ Ｔ ． （２３）

　 　 令 Ｘ∈ｎｕｌｌ｛Ｑ ｊ｝，Ｑ ｊＸ＝ ０，可以得到：
ｘ１ ＋ ｈ·ｘ６ ＝ ０，
ｘ２ ＝ ０，
Ａ１１·ｘ１ ＋ Ａ１２·ｘ４ ＋ Ａ１３·ｘ７ ＝ ０，
ｘ３ ＝ ０，

ｎ Ａ１１ｎ２ ｘ１ ＋ Ａ１１·Ａ１２·ｘ４ ＋ Ａ１１·Ａ１３·ｘ７ ＝ ０，
Ａ２１·ｘ１ ＋ Ａ２２·ｘ５ ＋ Ａ２３·ｘ８ ＝ ０，
︙

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（２４）
式中：ｘ１ ～ ｘ６与式（１５）中的误差变量相对应，分别表

示数学平台失准角误差、位置误差等．由式（２４）可知，

Ａ ｊ·Ｘ＝ ０，即 Ｘ∈ｎｕｌｌ｛Ａ ｊ｝，所以 ｎｕｌｌ｛Ｑ ｊ｝⊂ｎｕｌｌ｛Ａ ｊ｝，
因此满足定理 ２．即可以用连续系统的 ＳＯＭ 代替

ＴＯＭ做系统的可观测分析．另外，式（２１）中Ｆ ｊ 为与

Ａ ｊ，Δ ｊ 对的状态转移矩阵，因此，本系统满足定理 ３，
因此可以用离散的 ＳＯＭ对该组合导航系统进行可观

测分析．
２．３　 可观测性分析结果

飞行器在轨运动可以分为 ３ 种基本类型：１）无
动力飞行状态；２）进行姿态机动；３）线加减速运动．针
对这 ３种基本类型，设计的可观测性分析的输入条件

为：状态Ⅰ为无动力飞行状态，陀螺测量飞行器相对

惯性空间的转动角速率，通常该角速率较小，这里取

三轴向陀螺敏感的角速率均为 ２．４×１０－４（°） ／ ｓ ；状态

Ⅱ为角运动状态下，ｘ，ｙ，ｚ 轴向角速率分别为 ０，０，
１０（°） ／ ｓ；状态Ⅲ为加减速运动条件下，ｘ，ｙ，ｚ 轴向加

速度分别为，０， ２０， ０ ｍ ／ ｓ２ ．利用基于奇异值分解理

论的系统可观测性分析方法对系统的可观测性进行

了分析，可观测性分析结果见表 １，表 １ 中为在 ３ 种

运动条件下，状态变量对应的奇异值，奇异值越大，可
观测度越大，变量的可观测性越强，奇异值小于 ５×
１０－８时，对应的状态不可观测［１６］ ．在状态Ⅰ条件下，有
１５个状态变量的奇异值较大，其他的状态变量的奇

异值基本为 ０．可观测的变量为数学平台失准角误差、
位置误差、速度误差、陀螺零偏误差、加速度计零偏误

差．在状态Ⅱ条件下，与状态Ⅰ相比，星敏感器安装

误差和 ｙ 轴加速度计刻度因数误差可观测，加表零

偏变为了不可观测．在状态Ⅲ条件下，与状态Ⅰ结果

相比，星敏感器安装误差和 ｚ 轴陀螺刻度因数误差

可观测，ｚ 轴陀螺零偏不可观测．因此，加入线加速

度机动或角速率机动，可提高星敏感器器安装误差

的可观测性；加入线加速度机动，可提高对应轴向

上的加表的刻度因数误差的可观测度；加入角速率

机机动，可提高对应轴向上的陀螺刻度因数误差的

可观测度．也就是在一定的机动条件下，本文 ２４ 个

误差变量均可观测．

表 １　 不同运动状态下的奇异值

Ｔａｂ．１　 Ｓｉｎｇｕｌａｒ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｖｉｎｇ ｓｔａｔｅｓ

误差

编号
状态Ⅰ 状态Ⅱ 状态Ⅲ

误差

编号
状态Ⅰ 状态Ⅱ 状态Ⅲ

误差

编号
状态Ⅰ 状态Ⅱ 状态Ⅲ

１ ２．２ ８．７×１０１９ ４．３×１０２ ９ ４．４ ４．０ ２．５ １７ ６．３×１０－１６ ２．８ ２．３
２ ２．２ ９．３×１０１９ ２．３ １０ ９．３ ８．３×１０２ ５．６×１０３ １８ ３．７×１０－１６ ３．２ ３．３
３ ２．２ ４．０×１０２ ４．３×１０２ １１ ９．３ ５．４×１０２ １０．６ １９ １．６×１０－２１ ２．９×１０－４ ４．２×１０－１９

４ １．２ １．２ ０．９ １２ ９．３ ２．３×１０－６ ５．６×１０３ ２０ ３．１×１０－２１ １．６×１０－５ ３．６×１０－２１

５ １．２ ２．２ １．２ １３ ６４．２ ６．５×１０－１５ ２．６×１０－１４ ２１ １．１×１０－３７ ３．３×１０４ ４．０×１０－２１

６ １．２ １．１ ０．９ １４ ６４．２ ６６．０ ８．４×１０－１５ ２２ ７．３×１０－１７ ６．６×１０－１８ ２．５×１０－１７

７ ４．４ ４．４ ２．５ １５ ６４．１ ５１．０ ２．２×１０－１４ ２３ ０ ３．１×１０－７ １．６×１０３

８ ４．４ ０．８ ５．２ １６ １．０×１０－１５ ２．９ ３．３ ２４ １．５×１０－１６ １．７×１０－１６ ７．４×１０－１７

３　 仿真试验

３．１　 仿真条件

利用在线标定的算法，编写了组合导航系统误差

在线估计仿真程序，其中状态变量为 ２４维，初值为 ０，
观测变量 ６ 维，采用标准的开环 Ｋａｌｍａｎ 滤波方法进

行误差估计，滤波方程系数矩阵离散化处理取 ３阶．
仿真试验中假设三轴向的陀螺随机噪声均为

０．２（°） ／ ｈ， 三 轴 向 的 陀 螺 零 偏 误 差 为 ωｘ ＝ １ ×

１０－４ ｒａｄ ／ ｓ，ωｙ ＝ ２×１０
－４ ｒａｄ ／ ｓ，ωｚ ＝ ３×１０

－４ ｒａｄ ／ ｓ， 陀螺

刻度因数误差均为 ３×１０－５；三轴向加速度计随机噪

声均为 １×１０－４ ｍ ／ ｓ２， 陀螺和加速度计的更新周期

２ ｍｓ； 星敏感器的安装误差分别为 φｘ ＝ １×１０
－３ ｒａｄ，

φｙ ＝ ２×１０
－３ ｒａｄ， φｚ ＝ ３×１０

－３ ｒａｄ； 星敏感器定姿精度

为 １０″（１σ） ， 卫星导航的定位精度为 １０ ｍ（１σ） ．
３．２　 仿真试验结果

根据系统的可观测度分析结果，导航器件误差

在线标定策略为： １）依次在惯组 ３ 个轴向加入
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１００（°） ／ ｓ的角速率机动，取加入角速率机动对应时

间段的陀螺刻度因数误差滤波估计结果，得到陀螺

刻度因数误差数据．在该条件下，也可以同时估计出

其他 ２１ 个误差变量，但是由表 １ 中的数据可知，其
他变量可观测度相对较差，故不作为最终的分离结

果；２）依次在惯组 ３个轴向加入 ５０ ｍ ／ ｓ２的加速度机

动，分离出加表刻度因数误差，同时估计出星敏感器

安装误差； ３） 在惯组三轴向角速率均为 ２． ４ ×
１０－４（°） ／ ｓ，加速度均为 ０ ｍ ／ ｓ２时，估计出陀螺零偏误

差、加速度计零偏误差．
导航器件参数误差估计结果如图 １～图 ５ 所示，

图中结果表明，１５项参数误差均能收敛到稳定值．滤
波稳定后，陀螺刻度因数误差的精度优于 １×１０－６，加
速度计的刻度因数误差优于 ２×１０－６，星敏感器安装

误差的精度优于 ５ × １０－６ ｒａｄ，陀螺零偏误差的精度

１．５×１０－６ ｒａｄ ／ ｓ，加速度计零偏误差优于 ２． ７５ ×
１０－４ｍ ／ ｓ２，该试验结果表明，利用本文的在线估计方

法，各参数误差的在线标定精度均能提高一个数量

级，仿真试验结果与可观测性分析结果一致，因此本

文的误差标定模型和标定正确，通过本方法可有效

提高导航精度．
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图 １　 陀螺刻度因数误差
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图 ２　 加速度计刻度因数误差
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图 ３　 星敏感器安装误差

Ｆｉｇ．３　 Ｓｔａｒ ｔｒａｃｋｅｒ ｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒｓ

100 200 300 400 500 600 700
t/s

真实值 估计值

100 200 300 400 500 600 700

t/s

100 200 300 400 500 600 700
t/s

2
1

0

4

2

0

4
2

0

b g
x
/1
0-

4
(ra

d?
s-1
)

b g
y
/1
0-

4
(ra

d?
s-1
)

b g
z/1

0-
4
(ra

d?
s-1
)

图 ４　 陀螺零偏误差
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图 ５　 加速度计零偏误差

Ｆｉｇ．５　 Ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ ｂｉａｓ ｅｒｒｏｒｓ

４　 结　 论

１）为了提高惯性 ／天文 ／卫星组合导航系统长期

在轨工作的精度，完善了基于四元数描述的惯性 ／天
文 ／卫星组合导航误差和各惯性器件误差模型，利用

分段定常系统（ＰＷＣＳ）定理，分析了不同输入条件下

·３９·第 ４期 踪　 华，等：惯性 ／天文 ／卫星组合导航误差在线标定方法



系统状态变量的可观测性和可观测度．为各项误差

的有效分离提供了理论依据。
２）结合惯性 ／天文 ／卫星组合导航系统可观测性

和可观测度分析结果，提出了利用 Ｋａｌｍａｎ 滤波技术

在线估计惯性 ／天文 ／卫星组合导航误差和导航器件

误差的标定策略，仿真试验验证了该策略的有效性

和精度，该在线标定方法、可观测性分析结果和试验

结果对在线标定技术在工程上的应用具有重要的参

考价值．
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