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摘要　对里程计辅助的车载激光捷联惯导系统(SINS)的动基座初始对准问题进行了可观测性分析.首先,考虑里

程计刻度系数误差、惯性测量单元零偏、SINS安装误差角等系统误差项建立了系统方程.然后,从系统方程出发,

将系统可观测性问题转化为判断系统状态量是否存在唯一解的问题,利用全局可观测性分析方法对系统状态进行

了可观测性分析,并给出了一种系统可观测的充分条件.最后,根据可观测性分析结论设计了初始对准算法及在

轨激励方式.通过扩展卡尔曼滤波器对里程计辅助的车载激光SINS初始对准进行了计算机仿真,仿真结果验证

了理论分析结果的正确性.
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１　引　　言

惯性导航系统由于具有完全自主性的优点而被

广泛应用于海陆空天等领域[１].激光陀螺是一种光

学固态陀螺,由于其精度高、不存在动态误差、启动

快、测量范围广、工作可靠等优点而成为应用和研究

的热点[２Ｇ３],并且特别适用于构建捷联惯导系统

(SINS).初始对准用于为惯性导航系统提供初始

导航条件,是惯性导航技术的核心技术之一.现代

战争对武器系统提出了快速反应、机动作战的要求,
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对于车载SINS而言,能够在动基座条件下快速实

现高精度初始对准具有重要意义.和静基座对准不

同,行进间对准通常需要利用外部设备提供的载体

运动 信 息 实 现 初 始 对 准.SINS/全 球 定 位 系 统

(GPS)组合导航是一种常用的组合导航模式.但由

于GPS卫星信号易受干扰或屏蔽,GPS辅助对准的

抗干扰性和自主性较差,限制了其在军事领域内的

应用.为了提高自主性和抗干扰性,利用里程计辅

助SINS进行动基座对准逐渐成 为 新 的 研 究 方

向[４Ｇ５].
里程计辅助的SINS初始对准在大失准角情况

下是非线性的,因此有必要在系统初始对准之前对

系统进行可观测性分析.线性定常系统的可观测性

分析方法已经非常成熟,而非线性系统的可观测性

分析相对复杂,通常的做法是先分段线性化再进行

可观测性分析[６Ｇ７].文献[８]采用了将系统分段线性

化后利用分段线性定常系统(PWCS)和奇异值分解

(SVD)理论对SINS单位置初始对准进行了可观测

性分析.文献[９]同样采用分段线性化的方式研究

系统的可观测性.但是,PWCS和SVD方法在系统

维数较高时工作量很大,并且对于高动态的系统,分
段线性化会造成与原系统存在一定的误差[１０].Wu
等[１１]通过全局可观测性方法分析了SINS的可观测

性,并在文献[１２]中分析了里程计辅助的车载SINS
的可 观 测 性,但 是 文 中 没 有 考 虑 惯 性 测 量 单 元

(IMU)的零偏误差项.Pan等[１３]通过全局可观测

性方法分析了多普勒测速仪(DVL)辅助的水下

SINS系统可观测性,但文中没有考虑DVL和IMU
之间的安装杆臂误差.Tang等[１４]分析了惯导系统

(INS)/全球导航卫星系统(GNSS)组合导航系统的

可观测性,并考虑了包括系统姿态、速度、位置、

IMU零偏、GNSS天线杆臂等系统误差.
本文通过全局可观测性分析方法对包括载车姿

态、速度、IMU零偏、SINS安装误差角、里程计刻度

系数误差、里程计安装杆臂等全部系统误差的里程

计辅助的车载激光SINS进行了系统、全面的分析,
并且根据可观测分析结果设计了一种新的初始对准

及在轨标定算法,通过计算机仿真结果验证了理论

分析的正确性.

２　系统描述

SINS和里程计在载车上的安装位置如图１所

示,定义载车坐标系为a系,原点位于载车后轴上点

P,xa 指向车体右侧,ya 指向车体前方,za 轴指天

向.SINS安装在a系原点处,定义SINS坐标系为

b系,由于安装误差b系和a系三个坐标轴之间存

在安装误差角,里程计安装在前轮上,测量前轮行驶

的速度或路程增量,差动式里程计的测量值近似于

两轮中点处的速度,定义里程计坐标系为 m系,坐
标原点位于载车前轮中点Q,里程计坐标系 m系与

载车坐标系的三个坐标轴平行.定义导航坐标系n
系为东北天坐标系,地球坐标系为e系,惯性系

为i系.

图１ 安装示意图

Fig敭１ Installationdiagram

定义Cn
b 为SINS相对于导航坐标系的姿态矩

阵,vn＝ vE vN vU[ ]T 为导航坐标系下的载体速

度,根据上面定义的坐标系SINS动力学方程为[１]

C
􀅰n
b＝Cn

b(ωb
nb×),ωb

nb＝ωb
ib－bg－Cb

n(ωn
ie＋ωn

en),
(１)

v
􀅰n＝Cn

b(fb－ba)－(２ωn
ie＋ωn

en)×vn＋gn,
(２)

式中ωb
nb为载体坐标系相对导航坐标系的旋转角速

率在载体坐标系下的投影,ωb
ib为陀螺仪输出的载体

相对于惯性空间的旋转角速率,bg 为陀螺漂移,

ωn
ie＝ ０ ωecosL ωesinL[ ]T 为地球自转角速率

在 导 航 坐 标 系 下 的 投 影, ωn
en ＝

－vn
N vn

E vn
EtanL[ ]T/(R＋h)为导航坐标系相

对于地球坐标系的旋转角速度在导航坐标系下的投

影,fb 为加速度计测量的比力,ba 为加速度计零

偏,gn 为重力矢量在导航坐标系下的投影.
定义从IMU坐标系b系到里程计坐标系 m系

为先绕Z 轴旋转αz,再绕X 轴旋转,最后绕Y 轴旋

转αy,那么SINS安装误差矩阵Cm
b 可以表示为

Cm
b ＝C１C２C３ (３)

式中C１＝
cosαycosαz－sinαysinαxcosαz

－cosαxsinαz

sinαycosαz＋cosαysinαxsinαz

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,
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C２＝
cosαysinαz＋sinαysinαxsinαz

cosαxcosαz

sinαysinαz－cosαysinαxcosαz

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

,

C３＝
－sinαycosαx

sinαx

cosαycosαx

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

.

里程计安装在汽车前轴,量测载车前进方向的

位置增量,考虑里程计刻度系数k 和安装位置误差

(杆臂)lb,里程计输出可以表示为

yodo＝
１
k
􀅰eT

２Cm
b(Cb

nvn＋ωb
nb×lb). (４)

　　对于车载系统,一般认为垂直于载车轨迹前进

方向的速度为零,因此有

ync＝
０
０
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú＝

eT
１

eT
３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
úC

m
b(Cb

nvn＋ωb
nb×lb), (５)

即所谓的“虚拟量测”.结合(４)式和(５)式,可以得

到量测方程表达式

y＝
０

yodo

０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú
＝
１
kCm

b(Cb
nvn＋ωb

nb×lb), (６)

将(３)式代入(６)式可得:

Cb
m

０
kyodo

０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú
＝kyodo

－cosαxsinαz

cosαxcosαz

sinαx

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝

(Cb
nvn＋ωb

nb×lb). (７)

　　假设陀螺漂移、加速度计零偏、里程计刻度系

数、SINS安装误差角、杆臂均为常值,即

b
􀅰
g＝０,b

􀅰
a＝０, (８)

k
􀅰
＝０,C

􀅰m
b ＝０,l

􀅰b＝０. (９)

３　全局可观测性分析

定义１:如果对于任意未知初始状态x(t０),存
在t１＞t０ 使得时间区间[t０,t１]内的系统输入和输

出可以唯一确定初始状态x(t０),则称系统为可观

测[１５].
定义２:如果两个不同的系统状态x１ 和x２ 能

产生相同的系统输出,则称这两个状态是不可分辨,
记I{x１}＝I{x２}[１６].

引理１:对于任意两个线性无关的向量,如果它

们在两个坐标系中的坐标都是给定的,那么就可以

确定两个坐标系之间的姿态矩阵[１７].
引理２:已知三维空间空间内的m 个点aj(j＝

１,２,􀆺,m),对于未知点x 满足aj 到点x 的距离相

等,即‖aj－x‖＝r,那么x 可以唯一确定[１１].
为了简化系统方程,假设载车在地点已知的区

域低速行驶,那么 ωn
en和(２ωn

ie＋ωnen)×vn 的量级分

别为１０－７rad/s和１０－４m/s２,对其他状态的影响很

小,可以忽略[１２].因此系统可以化简为

C
􀅰n
b＝Cn

b(ωb
nb×),ωb

nb＝ωb
ib－bg－Cb

n(ωn
ie),
(１０)

v
􀅰n＝Cn

b(fb－ba)＋gn. (１１)

　　系统的状态变量包括姿态角、速度、杆臂、里程

计刻度系数以及三个方向的安装误差角.需要说明

的是,本文直接将姿态角和速度作为系统状态量进

行分析,并非不考虑姿态角误差和速度误差,而是直

接对姿态角和速度进行求解,这样做的好处是直接

对系统的动力学方程进行分析,而不是误差方程,更
加方便直观.

通过定义可知,可观测性分析的等价问题是同

初始状态是否可以通过有限的量测方程求解出

来,即

y＝
１
kCm

b(Cb
nvn＋ωb

nb×lb),t∈ [t０,t１],(１２)

通过(７)式可以看出,αy 角与量测值无关,显然是不

可观测的.
将(１１)式改写为

v
􀅰n－Cn

b(fb－ba)＝gn, (１３)
对等式vn＝Cn

bvb 两边求导可得:

v
􀅰n＝Cn

b(v
􀅰b＋ωb

nb×vb), (１４)
代入(１３)式中可得:

Cn
b(v

􀅰b＋ωb
nb×vb－fb＋ba)＝gn, (１５)

将(１２)式变形可得:

vb＝kCb
my－ωb

nb×lb, (１６)
(１６)式两边微分可得:

v
􀅰b＝kCb

my
􀅰
－ω

􀅰b
nb×lb, (１７)

代入(１５)式中可得:

Cn
b(kCb

my
􀅰
－ω

􀅰b
nb×lb＋ωb

nb×kCb
my－fb＋ba)＝gn,

(１８)
整理得:

kCb
my
􀅰
＋ωb

nb×kCb
my－ω

􀅰b
nb×lb ＝Cb

ngn＋fb－ba,
(１９)

载车没有姿态机动时,即ωb
nb＝０,‖ωb

ib－bg‖≈
‖ωb

ie‖≈７．３×１０－５rad/s是很小的量[１３],因此可

以简化(１９)式为

kCb
my
􀅰
＝Cb

ngn＋fb－ba, (２０)
(２０)式两边求导,得:

kCb
my
􀅰􀅰
＝f

􀅰b, (２１)
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(２１)式两边取模,得:

k‖y
􀅰􀅰
‖＝±‖f

􀅰b‖, (２２)
显然,只要f

􀅰b 和y
􀅰􀅰

非零,即可通过(２２)式求出里程

计刻度系数k.而符号的取值可以参考实际情况,
根据图１中的定义,里程计与SINS之间的安装误

差角为小角度,k取正值.
将k视为已知量,将(２１)式整理为

ky
􀅰􀅰
odo

－cosαxsinαz

cosαxcosαz

sinαx

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝f
􀅰b, (２３)

　　根据引理２和(２２)式中的k值可以相应的计算

出SINS安装误差角αx 和αz,假设k值取正时对应

的的计算结果为 αz αx[ ]T 和 π－αz π＋αx[ ]T,
那么k取负值时对应的计算结果为 －αz π＋ϕ[ ]T

和 π＋αz αx[ ]T, 即 k αz αx[ ]T 同 状 态

k π－αz π＋αx[ ]T、－k －αz π＋αx[ ]T 以及

－k π＋αz αx[ ]T 为不可分辨的,即需要一段姿

态不变、载车加速度计输出变化不为零的轨迹,

ωb
nb＝０,f

􀅰b≠０,即可求解出里程计刻度系数k 和

SINS安装误差角αz 和αx.
将(２０)式改写为

Cb
ngn＝kCb

my
􀅰
－fb＋ba, (２４)

两边取模得

g＝‖Cb
ngn‖＝‖α＋ba‖, (２５)

式中αdefkCb
my
􀅰
－fb.根据引理２,若存在不共线

的α,则ba 可通过(２５)式求解.
定义惯性坐标系i系为初始对准开始时刻凝固

的地理坐标系,根据链式法则有

Cb
n(t)＝Cb(t)

n(t)＝Cb(t)
b(０)Cb(０)

n(０)Cn(０)
n(t)＝Cb(t)

b(０)Cb
n(０)Cn(０)

n(t),
(２６)

其中,

C
􀅰b(０)
b(t)＝Cb(０)

b(t)(ωb
ib×), (２７)

C
􀅰n(０)
n(t)＝Cn(０)

n(t)(ωn
in×), (２８)

将(２６)式代入(２４)式中,整理得:

Cb
n(０)Cn(０)

n(t)gn＝Cb(０)
b(t)(kCb

my
􀅰
－fb＋ba),(２９)

式中Cn(０)
n(t)gn 为重力矢量在惯性系下的轨迹,显然一

天之内任意两个Cn(０)
n(t１

)gn 和Cn(０)
n(t２

)gn 均为非共面的,

因此Cb
n(０)可以通过(２９)式唯一确定,并且Cb

n(t)
可以通过(２６)式计算得到.

当载车有姿态机动时,有ωb
ib≫bg 和ωb

ie,(１９)
式改写为

ω
􀅰
b
ib×lb＝kCb

my
􀅰
＋ωb

ib×kCb
my－Cb

ngn－fb＋ba,
(３０)

若存在非共面的ω
􀅰b
ib,则lb 可以通过(３０)式唯一确

定.至此,vn 可以通过(１１)式求得,bg 可通过(１０)
式求得.

以上可观测性分析过程可以总结为定理１.
对于给出的系统,如果载车的轨迹满足以下

条件:

１)有一段姿态不变、载车加速度计输出变化不

为零的轨迹,ωb
nb＝０,f

􀅰b≠０,即TYPE１;２)有两段姿

态不变、载车加速度计输出不为零的轨迹,并且满足

αdefkCb
my
􀅰
－fb 不共线,即TYPE２;３)有两段姿态

机动的轨迹,ωb
nb≠０,即TYPE３.并且在两段轨迹

中的ω
􀅰b
ib是线性无关的.

则有以下结论:１)姿态矩阵Cb
n,载车速度vn,杆

臂lb,陀螺零漂bg,加速度计零偏ba 可观测;２)三
个不可分辨的状态I{[k αz αx]T},不完全可观

测,可以根据实际情况辅助判断;３)SINS安装误差

角αy(绕载车前进方向)不可观测.
说明:１)定理１只给出了系统可观测的一个充

分条件,系统亦可能在其他条件下可观测.

２)定理１中三个不可分辨状态的取值需要根

据实际情况辅助判断,例如里程计和IMU的安装

方 向 一 致,安 装 误 差 角 为 小 角 度 则 取 值 为

k αz αx[ ]T.

３)Cb(t０
)

b fb 的线性无关度越高,初始姿态矩阵

Cn
b(t０)就越容易被估计,即可观测性越高.同理,

ω
􀅰b
nb＋(ωb

ib＋ωb
ie)×ωb

nb[ ] 的线性无关度越高,杆臂

lb 的可观测性越高.

４)证明Cb
n(０)可观测性的过程中首先忽略了

加速度计零偏误差ba,假设条件为fb≫ba,因此较

大的加速度将有利于姿态矩阵的估计.

５)lb 的确定需要姿态机动,由于包含IMU误

差项,较大的IMU输出有利于减少IMU误差的影

响;同时式中Cb
n(t)中同样包含IMU误差,在较短

时间内估计有利于减少误差积累.

４　仿真分析

全局可观测性分析不仅给出了“是”或“否”的答

案,还可提供关于设计机动方式的方案,这是全局可

观测性分析的一个额外优势[１１].定理１中,TYPE１
轨迹要求载车保持姿态不变运行,只要载车在平坦

的道路上直线运行即可;TYPE３轨迹要求载车在运

行中进行姿态机动,在载车车体倾斜状态下转弯或

者有转向和俯仰机动时即可满足;对于直线运行的
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载车来说TYPE２轨迹要求有些苛刻,在单驱动条

件下,该要求只能在载车转弯开始的瞬间满足.根

据可观测性性分析结果设计的仿真轨迹如图２所

示,仿真速度如图３所示.仿真时长为６００s,仿真

路径为闭合回型曲线,机动方式包括静止、载车加

速、减速、航向转弯和俯仰.
针对高精度的激光陀螺SINS进行初始对准仿

真,系统误差项设定值表１所示,其中陀螺漂移为

０．０２(°)/h,加速度计零偏为１００μg.图４为激光

陀螺仪的仿真输出的角增量形式数据.

图２ 仿真轨迹图

Fig敭２ Simulationtrajectory

图３ 仿真速度

Fig敭３ Simulationvelocity

表１　系统参数设定

Table１　Simulationvalueofsystemstates

Systemstate Simulationvalue
Gyroscopicdrift/[(°)/h] ０．０２
Accelerometerbias/μg １００
Odometerscalefactorerror ０．００２

Samplerate/Hz １００
SINSmisalignmentangle/(′) [２０１０３０]T

Odometerleverarm/m [２５－０．５]T

Initialattitudeerror/(°) [１１１０]T

　　(２２)式和(２３)式给出了一种里程计刻度系数和

SINS安装误差角的解析计算方法,所以首先进行里

程计刻度系数误差和SINS安装误差角的辨识,对
(２１)式两边在区间[t０　t]连续两次积分,得

图４ 陀螺仪输出

Fig敭４ Outputsofgyroscopes

kCb
mα(t)＝β(t), (３１)

式中α(t)defy(t)－y(t０)－y
􀅰(t０)(t－t０),β(t)＝

∫tt０f
bdτ－fb(t０)(t－t０).与(２１)式相比,这种积分

形式有利于平滑量测噪声的影响.该方程在所有

TYPE１阶段都是成立的,下面给出里程计刻度系

数k和SINS安装误差角αx 和αz 的计算公式:

k＝‖α(t)‖/‖β(t)‖, (３２)

α(t)
k

－cosαxsinαz

cosαxcosαz

sinαx

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝β(t). (３３)

　　初始对准的条件设定为载车进行中的大方位失

准角情况,方位失准角为１０°,系统方程为非线性

的,通过提前估计里程计刻度系数误差和SINS安

装误差角,大大化简了系统方程,降低了系统的非线

性度,有利于提高系统的辨识效率和精度.接下来

使用卡尔曼滤波器(EKF)进行初始对准仿真,其中

系统方程由(８)~(１１)式给出,测量由下式给出:

kCb
my＝Cb

nvn＋ωb
nb×lb. (３４)

　　EKF仿真结果如图５~１０所示.图５为里程

计刻度系数误差估计结果,其中绿色虚线为仿真真

实值,蓝色实线为EKF估计结果.图６为和SINS
安装误差角的估计结果.从图５~６中可以看出,在

１００s载车加速后里程计刻度系数误差和SINS安

装误差角的估计值迅速收敛,里程计刻度系数误差

估计精度为０．０１％,SINS安装误差角估计精度为

１′,这和可观测性分析的理论结果一致.图７为杆

臂的估计结果,载车在１５０s航向转弯之后,水平方

向的杆臂得到激励很快收敛,竖直方向杆臂在２００s
俯仰运动之后逐渐收敛,杆臂的估计精度在０．１m
左右.由于俯仰运动的运动幅度较航向转弯小很

多,故竖直方向杆臂的收敛速度较慢.图８为姿态

角误差的估计结果,各姿态角能够在相应的姿态机

动之后迅速收敛,水平方向姿态角估计精度为０．１′,
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航向角估计精度为０．５′.图９和１０分别为加速度

计零偏和陀螺漂移的估计结果.z 轴加速度计零偏

在仿真开始就迅速收敛,说明其可观测性较高.而

陀螺漂移由于其较弱的可观测性收敛缓慢,尤其是

z轴陀螺.对比图５~１０可以看出,里程计刻度系

数误差、SINS安装误差以及杆臂的有效估计有利于

其他参数的收敛.

图５ 里程计刻度系数估计结果

Fig敭５ Estimateofodometerscalefactor

图６ SINS安装误差角估计结果

Fig敭６ EstimateofSINSmisalignmentangle

图７ 杆臂估计结果

Fig敭７ Estimateofleverarm

５　结　　论

针对里程计辅助的车载激光捷联惯导系统的动

基座初始对准问题,考虑里程计刻度系数误差、安装

杆臂、SINS安装误差角、陀螺和加速度计零偏建立

图８ 姿态误差角估计结果

Fig敭８ Estimateerrorofattitudeerror

图９ 加速度计零偏估计结果

Fig敭９ Estimateofaccelerometerbias

图１０ 陀螺漂移估计结果

Fig敭１０ Estimateofgyrodrift

了系统模型,根据可观测性的基本定义对系统状态

变量进行了可观测性分析,得到当系统满足一定的

机动条件时有以下可观测性结论:里程计刻度系数、

SINS安装误差角αz 和αx 不完全可观测,可以根据

实际情况辅助判断;姿态矩阵、载车速度、杆臂可观

测;陀螺零漂和加速度计零偏可观测性较弱.根据

可观测性分析结果设计了一种先标定里程计刻度系

数误差和SINS安装误差角,再通过EKF进行初始

对准的算法,该算法简化了初始对准观测方程,提高

了初始对准效率.计算机仿真结果与理论分析结果

一致,验证了可观测性分析的正确性及算法的有效

性.同PWCS等可观测性分析方法相比,该方法直
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观简洁,不需要复杂的计算,同时避免线性化带来的

误差,并且可以为载车初始对准机动方案设计提供

理论指导,具有很好的工程应用价值.
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