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摘    要： “天问一号”的惯性测量单元（Inertial Measurement Unit，IMU）产品是其导航系统的核心敏感器，IMU中的

陀螺和加速度计在安装过程中存在安装误差以及标度因数非线性等因素导致安装矩阵非正交，从而影响IMU惯导精度。针

对陀螺和加速度计安装矩阵误差特性进行分析，提出安装矩阵行向量正交化算法，提升了陀螺和加计安装矩阵正交性，降

低了安装误差角在正交化过程中的畸变，开展了典型工况IMU惯导标定测试，试验结果表明：安装矩阵按行向量正交化处

理后IMU惯导姿态精度提升15.8%～54.7%，位置精度提升45.2%～85.7%。采用上述方法，静态导航各工况位姿性能提升百

分比较为一致且与试验时间不相关，动态导航各工况位姿性能提升百分比较为一致且与旋转角度累加和不相关。
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 引　言

在中国首次火星探测任务中，“天问一号”（Tianwen-
1）着陆惯导系统在进入、下降和着陆（E n t r y，
Descent and Landing，EDL）任务段全程工作。随着中

国深空探测任务从地月系到行星际里程碑式跨越，未

来各类深空探测任务、返回式/可重复飞行任务对星载

惯导系统需求也将爆发式增长[1-2]。

在“天问一号”高动态着陆惯导系统中，惯性测量

单元（Inertial Measurement Unit，IMU）是核心敏感

器。在进行惯性仪表（如陀螺仪、加速度计等）安装

时，每个惯性仪表均为独立安装，各仪表输入轴相对

理想位置存在安装误差，致安装矩阵为非正交矩阵，

在进行惯导解算时需满足近似性原则[3-4]，否则将对惯

导位姿精度产生一定影响，安装误差越大、非正交性

越高则影响越显著。

由于 “天问一号 ”E D L任务的高动态性要求，

IMU中陀螺量程为± 400 °/s、加速度计量程为± 21 g，
在极限工况下每通讯周期内角度增量为6.4°、速度增量

为3.3 m/s。故IMU中陀螺和加速度计安装矩阵的非正

交性将导致EDL导航解算误差被放大[5-6]，从而影响火

星探测器着陆位姿精度。

现阶段，国内外对于IMU安装矩阵的处理方案主

要为提高安装误差的标定精度或旋转调制补偿使用

等，对安装矩阵的正交化算法研究较少。在提高安装

误差的标定精度方面，采用多个位置旋转现场标定方

法，可基于动态旋转以及加速度矢量实现IMU安装误

差的快速标定，使惯导性能提升[7]。但该方案一般要求

进行发射前现场标定，适用于低成本武器系统，对于

流程较为复杂的宇航型号任务难以实施。在安装误差

的旋转调制补偿使用方面，基于单轴旋转调制原理可

消除旋转轴垂直方向惯性器件误差对导航精度的影

响，同时减小旋转轴方向惯性器件误差引起的导航误

差，相比非正交安装矩阵的姿态误差和位置误差均可

降低约50％以上[8]。但该方案需要设计复杂的旋转调制

机构，并极大增加IMU的尺寸、重量、功耗等，一般

应用于舰船等大型装备的惯导系统中，不适用于宇航

型号任务。

在IMU安装矩阵正交化算法方面，国内学者马亚

平等[9]提出了一种安装误差角的正交补偿方法，该方法

分别建立三轴加速度计和三轴光纤陀螺传感器的安装

误差方程，采用相应的姿态解算方法获得近似正交补

偿后的姿态角。该方法可有效提高IMU的静态惯导精
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度，但并未提及动态惯导精度的改善情况，对于高动

态惯导系统并不适用。美国学者Britting[10]提出了惯导

坐标转换矩阵的“显性正交约束转换”理论，将矩阵的

迹为最小时的最优正交估计作为最优正交矩阵。但上

述矩阵正交化是基于两个正交参考坐标系之间相对角

速度进行计算的，适用于惯导系统方向余弦矩阵的正

交化。由于IMU中惯性仪表安装系与IMU本体系是固

联的，采用上述正交化算法虽然可以得到较高的安装

矩阵正交性，但IMU中各仪表的安装误差角会产生正

交化“畸变”，根据惯导仿真结果分析并非最优。

本文针对上述方法的不足和宇航型号任务特点，

提出了IMU安装矩阵行向量正交化算法，提升了安装

矩阵正交性，降低了安装误差角的正交化 “畸变”。采

用本文方法的IMU应用于“天问一号”着陆巡视器，有

效提升了各工况下惯导姿态精度和位置精度，实现了

较高精度的火表软着陆。

 1    3S构型IMU安装矩阵误差分析

采用经典3S构型的IMU，其陀螺输入轴均匀分布

于半锥角为54.735 6°的圆锥体侧面，底面投影120 °均
匀分布，圆锥体底面正法线方向与OX轴方向平行，

G1陀螺输入轴方向在圆锥体底面投影与OZ轴方向平行

并指向OZ轴正向。3只加速度计输入轴的空间布局与

对应通道陀螺一致，空间布局如图1所示 [ 1 1 ]（图中，

G1、G2、G3为3个陀螺输入轴，A1、A2、A3为3个加

速度计输入轴）。
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图 1    3S构型IMU各陀螺和加计空间布局设计图

Fig. 1    Spatial layout of each gyro and accelerometer of IMU in 3S
configuration

 

在不考虑结构误差和安装误差时，从IMU本体系

（ b系）O -XYZ到惯性仪表 3 S安装系（ i系）O -
G1G2G3（或O-A1A2A3）的安装矩阵如下所示

Ci
b =

 0.577 4 0 0.816 5
0.577 4 −0.707 1 −0.408 2
0.577 4 0.707 1 −0.408 2

 (1)

Cg
i Ca

i

式（1）表明在理想情况下，由3只陀螺和3只加计

的输入轴指向形成的安装矩阵 和 均应为三阶单位

阵I3×3，确保3只陀螺和3只加计在IMU整机安装后输入

轴对应一致，如图1所示。由于每只惯性仪表均为独立

安装，不可避免地存在输入轴安装误差，3只陀螺或3
只加计均不能实现三轴正交。以陀螺为例，pgi（i = 1, 2, 3）
为各陀螺安装后相对本体系的俯仰轴偏差角，ygi（i =
1, 2, 3）为各陀螺安装后相对本体系的航向轴偏差角，

如图2所示，加计同理。
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图 2    3S构型IMU陀螺输入轴空间安装示意图

Fig. 2    Space installation diagram of IMU gyro input axis in 3S configuration
 

Cg′

i

Ca′
i

因此，3只陀螺和3只加计分别安装在IMU组件

后，陀螺和加计的输入轴实际位置用安装矩阵 和

表示形式如下
Cg′

i =

 1 θg12 θg13

θg21 1 θg23

θg31 θg32 1


Ca′

i =

 1 θa12 θa13

θa21 1 θa23

θa31 θa32 1


(2)

（i = 1，2,3; j = 1,2,3; i , j）

（i = 1，2,3; j = 1,2,3; i , j）

其中：θgij→0 表示各陀螺

安装误差角；θaij→0 表示

各加计的安装误差角（θgij和θaij到pgi和ygi均存在转换公

式，本文不再赘述）。

Cg′

i Ca′
i

此外，由于各陀螺和加计标度因数非线性误差的

存在，则各陀螺和加计输入轴相对3S安装系的安装矩

阵 和 的全系数形式如下所示
Cg′

i =

 1+εg1 θg12 θg13

θg21 1+εg2 θg23

θg31 θg32 1+εg3

 = I3×3+θg+εg

Ca′
i =

 1+εa1 θa12 θa13

θa21 1+εa2 θa23

θa31 θa32 1+εa3

 = I3×3+θa+εa

(3)

θg =

 0 θg12 θg13

θg21 0 θg23

θg31 θg32 0


εg =

 εg1 0 0
0 εg2 0
0 0 εg3



其中：I 3 × 3为 IMU各陀螺理想的输入轴安装矩阵；

为各陀螺独立安装导致的非正

交误差； 为各陀螺标度因数非线

性导致的非正交误差；加计同理。
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根据式（3），由于θg、εg、θa、εa等误差项客观

存在，IMU安装矩阵非正交将导致星载捷联惯导系统

出现误差累积效应，在高动态或长航时捷联惯导系统

中，必须进行正交变换以降低惯导误差[12-15]。

i′ O−G′1G
′
2G
′
3 O−A′1A′2A′3

根据式（3），某型IMU产品惯性仪表3S安装系

（i系）到实际安装系（ 系） 和

实际测试结果如下

Cg′

i =

 0.999 954 −0.000 358 0.000 307
0.000 368 0.999 638 0.000 121
−0.000 270 5.744×10−5 1.000 010


Ca′

i =

 0.999 28 0.000 488 0.000 507
−0.000 177 0.998 826 0.000 110
−0.000 225 −2.392×10−5 0.997 827


(4)

Cg′

i

Ca′
i

i′ O−G′1G
′
2G
′
3 O−A′1A′2A′3

根据式（ 4），陀螺安装矩阵欧几里得范数

norm（ ）=1.000 357，加计安装矩阵欧几里得范数

norm（ ）= 0.999 350。上述范数表明该型IMU产品

中陀螺安装矩阵正交性好于加计安装矩阵。同时，

IMU本体系（b系）O-XYZ到惯性仪表实际安装系

（ 系） （或 ）的安装矩阵如下

所示
Cg′

b = Cg′

i Ci
b =

 0.577 29 0.000 47 0.816 48
0.577 42 −0.706 76 −0.407 85
0.577 23 0.707 073 −0.408 49


Ca′

b = Ca′
i Ci

b =

 0.577 51 0.000 01 0.815 50
0.576 63 −0.706 19 −0.407 96
0.575 95 0.705 58 −0.407 53


(5)

对比式（5）与式（1）可知，IMU安装矩阵的非

正交误差不可忽略，需进行正交化处理提升惯导精度。

 2    安装矩阵的正交化算法

Ci
b (t)

Ci
b (t + ∆t)

根据惯导姿态更新理论，在t时刻从载体坐标系

（b系）到惯性仪表3S安装系（i系）的方向余弦矩阵

用 表示，则b系在t+∆t时刻旋转后的方向余弦矩阵

可用 表示，有如下公式成立

Ci
b (t+∆t) = Ci

b (t) (I+∆θb) (6)

∆θb其中： 是b系在t至t + ∆t时刻旋转“小角度”的方向余

弦矩阵（也称为姿态更新矩阵），I为单位阵。

将式（5）代入式（6）可得{
Cg′

b (t+∆t) = Cg′

i Ci
b(I+∆θb)

Ca′
b (t+∆t) = Ca′

i Ci
b(I+∆θb)

(7)

Cg′

b Ca′
b Cg′

i Ca′
i ∆θb

根据式（7）可知，在大动态惯导系统中，矩阵

和 受IMU中惯性仪表安装矩阵 、 以及 共

同影响。需要采取特殊处理措施，对IMU安装矩阵

Cg′

b Ca′
b和 进行正交化，以抑制方向余弦矩阵姿态更新的

发散速度。

采用摄动法进行安装矩阵正交化处理时，在t =
0时刻有如下公式成立{

Cg′

b = Ci
b+δ

gCi
b

Ca′
b = Ci

b+δ
aCi

b

(8)

δg =
(
Cg′

i − I
)

Ca′
b

δa =
(
Ca′

i − I
)

Ca′
b

其中： ，为陀螺安装矩阵 的摄动误差

算子； ，为加计安装矩阵 的摄动误差

算子。

根据参考文献[10]中的矩阵正交理论，IMU中陀螺

和加计的安装矩阵可按如下矩阵正交公式进行正交化
Ĉg′

b =

{
I+

1
2

[
δgCi

bCi
b−Ci

b

(
δgCi

b

)T]}
Ci

b

Ĉa′
b =

{
I+

1
2

[
δaCi

bCi
b−Ci

b

(
δaCi

b

)T]}
Ci

b

(9)

Ĉg′

b Ĉa′
b Cg′

b

Ca′
b

其中， 和 分别称为陀螺安装矩阵 和加计安装矩

阵 的最优正交矩阵。

i′ O−G′1G
′
2G
′
3 O−A′1A′2A′3

Ĉg′

b Ĉa′
b

将式（8）代入式（9）中，IMU本体系（b系）O-
XYZ到惯性仪表安装系（ 系） 和

的正交化的安装矩阵 和 如下
Ĉg′

b =

 0.577 307 0.000 461 0.816 526
0.577 578 −0.707 084 −0.407 964
0.577 164 0.707 129 −0.408 471


Ĉa′

b =

 0.577 754 0.000 023 0.816 211
0.577 196 −0.707 059 −0.408 547
0.577 099 0.707 154 −0.408 520


(10)

Ĉg′

b Ca′
b

陀螺和加计的安装矩阵欧几里得范数分别为norm
（ ）=1.000 0001 2、norm（ ）=1.000 0001 1，如

式（10）所示的安装矩阵正交性得到了显著提升。

但是，反算陀螺安装误差角正交化畸变最大为

–0.873′，加计安装误差角正交化畸变最大为0.971′，如

式（11）所示，不利于IMU惯导精度的提升。
∆θ̂g =

 0 −0.588 0.851
0.873 0 −0.617
−0.623 0.873 0


∆θ̂a =

 0 −0.639 0.919
0.455 0 −0.759
−0.683 .0971 0


(11)

∆θ̂g ∆θ̂a其中， 和 分别为陀螺和加计安装矩阵按矩阵正

交化变换后的安装误差角畸变矩阵。

针对上述问题，基于IMU中各个陀螺和加计相互

独立安装的实事，本文提出了一种基于安装矩阵行向

量正交化的计算方法，如式（12）所示
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
C̄g′

b =


(
1+εg1

)
/r1 θg12/r1 θg13/r1

θg21/r2
(
1+εg2

)
/r2 θg23/r2

θg31/r3 θg32/r3
(
1+εg3

)
/r3


C̄a′

b =

 (1+εa1)/λ1 θa12/λ1 θa13/λ1

θa21/λ2 (1+εa2)/λ2 θa23/λ2

θa31/λ3 θa32/λ3 (1+εa3)/λ3


(12)

其中： 
r1 =
√(

1+εg1
)2
+
(
θg12
)2
+
(
θg13
)2

r2 =
√(
θg21
)2
+
(
1+εg2

)2
+
(
θg23
)2

r3 =
√(
θg31
)2
+
(
θg32
)2
+
(
1+εg3

)2

λ1 =

√
(1+εa1)2+ (θa12)2+ (θa13)2

λ2 =

√
(θa21)2+ (1+εa2)2+ (θa23)2

λ3 =

√
(θa31)2+ (θa32)2+ (1+εa3)2

C̄g′

b C̄a′
b Cg′

b

Ca′
b

和 分别称为陀螺安装矩阵 和加计安装矩阵

的行向量正交矩阵。

i′ O−G′1G
′
2G
′
3 O−A′1A′2A′3

则IMU产品从本体系（b系）O-XYZ到惯性仪表安

装系（ 系） 和 的行向量正交化

安装矩阵如下所示
C̄g′

b =

 0.577 365 0.000 767 0.816 485
0.577 676 −0.707 147 0.407 716
0.577 269 0.706 886 0.408 744


C̄a′

b =

 0.577 972 0.000 334 0.816 056
0.577 260 0.707 184 0.408 239
0.577 254 0.706 923 0.408 700


(13)

C̄g′

b

C̄a′
b

采用行向量正交化处理后，陀螺安装矩阵欧几里

得范数norm（ ）=1.000 157，加计安装矩阵欧几里

得范数norm（ ）= 1.000 257，其正交性仍优于非正

交化处理的安装矩阵。采用本文方法，陀螺安装误差

角正交化畸变最大为–0.308′，加计安装误差角正交化

畸变最大为–0.534′，如下所示


∆θ̄g =

 0 −0.018 −0.064
−0.017 0 −0.307
−0.06 −0.308 0


∆θ̄a =

 0 −0.534 −0.485
−0.534 0 −0.149
−0.485 −0.149 0


(14)

∆θ̄g ∆θ̄a其中， 和 分别为陀螺和加计安装矩阵按行向量

正交化变换后的安装误差角畸变矩阵。

对比式（14）和式（11）可知，采用行向量正交

化处理后，安装误差角畸变程度优于矩阵正交化算

法。综上，安装矩阵行向量正交化算法是一种综合性

能最优的安装矩阵正交化算法。

 3    惯导试验结果分析

按表1所示的典型工况进行某型光纤IMU惯导标定

测试[16-18]，比对“非正交安装矩阵（原始安装矩阵）；

矩阵正交化安装矩阵，如式（9）所示（参考文献[10]
中方法）；行向量正交化安装矩阵，如式（12）所示

（本文方法）”的惯导位姿精度指标，如表1和图3～
图6所示。试验结果总结如下：

1）相同工况下，安装矩阵行向量正交算法惯导精

度最优，矩阵正交算法次之，均相对非正交安装矩阵

有较大提升；

2）采用行向量正交算法，静态惯导姿态精度提升

15%以上，位置精度提升82%以上，且静态导航两工

况位姿性能提升百分比与试验时间不相关；

3）采用行向量正交算法，动态惯导姿态精度提升

35%以上，位置精度提升45%以上，且动态导航两工

况位姿性能提升百分比与旋转角度不相关。

 4    “天问一号”EDL过程惯导数据分析

按本文方法进行安装矩阵正交化处理的IMU应用

于“天问一号”着陆巡视器，EDL惯导数据及曲线如

图7～图9所示。

在图7～图9中，“★”表示一些关键事件：分别为

表 1    安装矩阵不同正交化处理后典型工况IMU惯导标定测试结果对比

Table 1    Table1 Comparison of IMU inertial navigation calibration test results under typical working conditions after different
orthogonalization of installation matrix

序号 典型工况
旋转角度/
（°）

非正交位姿误差/
〔（°），km〕

矩阵正交位姿误差/
〔（°），km〕

行向量正交位姿

误差/〔（°），km〕

位姿性能提升值/
〔（°），km〕

姿态与位置性能提升

百分比/%
惯导仿真

曲线

1 静态900 s — （0.019，6.059） （0.016，1.792） （0.016，0.864） （0.003，5.195） （15.8，85.7） 图3

2 静态4 400 s — （0.186，152.525） （0.157，48.053） （0.157，27.383） （0.029，125.142） （15.9，82.0） 图4

3
10 °/s转
25 min 15 000 （5.613，29.997） （4.786，19.095） （2.542，15.771） （3.071，14.226） （54.7，47.4） 图5

4
30 °/s转

500 s 15 000 （8.721，40.587） （7.892，29.408） （5.632，22.236） （3.089，18.351） （35.4，45.2） 图6

　　注：序号为3、4的动态工况，在转动停止后进行了转台回零操作，但全程数据均参与了导航解算。
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大气进入点、转升力控、展开配平翼、开伞、抛大

底、抛背罩、转悬停成像、转避障机动、转缓速下降

模式等[19]。

经EDL数据分析确认，最终着陆状态为水平速度

小于0.16 m/s，垂向速度小于1.55 m/s，垂向姿态误差

小于0.1º。在着陆时刻，惯导数据相对于测定轨数据之

间的绝对位置为1.4 km，远优于实际设计值。应当指

出的是，在抛大底以后采用了测距测速敏感器对惯导
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图 3    IMU静态900 s惯导测试姿态曲线与位置误差曲线

Fig. 3    Attitude curve and position error curve of IMU static 900 s inertial navigation test
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图 4    IMU静态4 400 s惯导测试姿态曲线与位置误差曲线

Fig. 4    Attitude curve and position error curve of IMU static 4 400 sinertial navigation test
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图 5    IMU绕X轴以10 °/s转25 min惯导测试姿态曲线与位置误差曲线

Fig. 5    Attitude curve and position error curve of IMU inertial navigation test at 10 °/s in 25 min around X-axis
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进行了修正，但是仅仅修正的是位置和速度，姿态信

息仍由IMU计算得到。因此着陆的实际状态和导航位

姿精度验证了本文设计方法的正确性和有效性。

 5    结　论

本文针对IMU的陀螺和加速度计安装矩阵正交特

性进行了分析，提出了安装矩阵按行向量正交化算

法，提升了陀螺和加计安装矩阵正交性，降低了安装

误差角正交化畸变。开展了典型工况IMU惯导标定测

试和位姿精度分析，如表1所示。结果表明，安装矩阵

按行向量正交化处理后在各静态、动态工况下IMU惯

导测试结果均为最优，可有效提升惯导系统的位姿

精度。

采用本文方法进行安装矩阵行向量正交化处理的

IMU产品，应用于“天问一号”着陆巡视器的高动态惯

导系统中，在火星EDL大动态工况下实现了较高的惯

导精度，有利保障了中国首次火星探测任务的火表精

准软着陆。
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Research on Orthogonalization Method of Installation Matrix of
Landing IMU for Tianwen-1

FENG Shiwei1，LIN Song1
，LI Yong1,2

，XU Lijia1
，LI Maodeng1,2

（1. Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100190，China；

2. Science and Technology on Space Intelligent Control Laboratory，Beijing 100190， China）

Abstract：The IMU of Tianwen-1 is the core product of its navigation system; during the installation of gyro and accelerometer

in IMU installation deviation and nonlinear scale factor occur, leading to the non-orthogonality of installation matrix and affecting

the accuracy of IMU inertial navigation. In this paper, the orthogonality of gyro and accelerometer installation matrix was analyzed,

and the orthogonalization algorithm of installation matrix for row vector was proposed, which improves the orthogonality of gyro and

accelerometer installation matrix and reduces the distortion of installation error angle in the process of orthogonalization. The

calibration test of IMU inertial navigation under typical working conditions was carried out. The test results show that after the

installation matrix was orthogonalized according to row vector, the attitude accuracy of IMU inertial navigation was improved by

15.8%～54.7%, and the position accuracy was improved by 45.2%～85.7%. Adopting the above method, the percentage of static

position and attitude performance improvement under various working conditions is consistent and not related to the test time; the

percentage of dynamic position and attitude performance improvement under various working conditions is consistent and not related

to the cumulative sum of rotation angle.

Keywords：inertial measurement unit；installation matrix；orthogonalization；accuracy of INS

Highlights：
●　The installation matrix is orthogonalized according to row vector.
●　Reduce the distortion of installation error angle in the process of orthogonalization.
●　The attitude accuracy can be improved by 15.8%～54.7%.
●　The position accuracy can be improved by 45.2%～85.7%.
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