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多机只测角无源定位中的空间对准方法

骆卉子†, 曲长文, 徐 征

(海军航空工程学院电子信息工程系，山东烟台 264001)

摘 要: 空间对准是实现多机只测角无源定位首先要解决的问题,对此,提出一种适合该应用背景的空间对准方
法.该方法选择融合载机初始时刻地理坐标系作为融合中心坐标系,首先将载机在各自机体坐标系中获得的方位
角转换到各自载机地理坐标系中;然后再将其转换到原点位于各载机质心、与融合中心地理坐标系平行的坐标系
中,推导出方位角位于此坐标系的解析表达式.对目标来波方向、载机姿态角、各载机相对融合中心距离等因素的
影响进行仿真分析,得出了各因素对空间对准过程影响的量化结论.
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Spatial alignment method for airborne multi-plane bearings-only passive
localization
LUO Hui-zi†, QU Chang-wen, XU Zheng

(Department of Electronic and Information Engineering，Naval Aeronautical and Astronautical University，Yantai 264001，
China)

Abstract: Spatial alignment is the first problem that needs to be solved in multi-plane bearings-only passive localization.
Therefore, a suitable spatial alignment method is proposed for this application background. The proposed method selects
the fusion plane’s geographic coordinate system at initial time as the fusion center coordinate system. Firstly, the bearing
got in each plane’s body coordinate is converted to the one in each plane’s geographic coordinate system, which is further
converted to the coordinate system which is parallel to the geographic coordinate system of the fusion center and has its
origin located at the centroid of the plane. Besides, the analytical expression is deduced for the bearing converted to this
coordinate system. Simulation analysis verifies the influence of factors such as the target’s direction of arrival, the attitude
angle of the plane and the distance between the fusion center and the plane, which yields some quantitative conclusions.
Keywords: multi-plane；passive localization；bearings-only；spatial alignment；body coordinate system；geographic
coordinate system

0 引 䀰

历次局部战争已经证明雷达等主动定位手段在

战时易被干扰和摧毁,因此,迫切需要发展新的定位
手段.无源定位手段只依靠接收目标电磁信号实现
定位,无需主动发射电磁信号,具有生存能力强及作
用距离远等优点,已成为获取战场目标态势情报的重
要手段.在众多无源定位系统中,多机无源定位系统
因兼具机动性与信息融合能力,已成为世界各军事强
国的发展重点[1-3],同时,相关技术严格保密.

只测角定位体制是多机无源定位的一种重要

体制,利用该体制定位首先要解决的问题是空间对

准.空间对准的主要任务是将各载机局部坐标系中
的测量数据转换到统一的参考坐标系中.目前,关
于只测角定位体制的公开研究多集中在算法设计

上[4-6],较少涉及空间对准,而且已有研究成果未能很
好地解决多机只测角定位中的对准问题.文献 [7-8]
研究了固定多平台只测角定位空间对准的方法,但相
关结论不能直接推广到多机的情况,一是载机要考虑
姿态角[9]的影响,二是载机相对于融合中心的距离不
是一成不变的.此外,载机通常只能获得目标的方位
角,对应三维空间中的平面,这进一步增加了多机只
测角定位中空间对准的难度.
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本文对机载多平台只测角定位中的空间对准问

题开展研究,首先给出对准流程,然后推导对准过程
中所需的坐标系变换矩阵及融合中心坐标系中角度

观测量的表达式,最后仿真分析机载平台姿态角、各
平台相对位置等因素对空间对准的影响.

1 空间对准流程

多机无源定位系统通常有两种数据处理方

式[10]:一种是将数据通过数据链传至地面站处理;另
一种是选定一个载机作为融合中心,其他平台通过机
间数据链将数据传至该载机处理.本文采用第2种方
式,该方式时效性强且活动范围不受地面站限制.采
用上述数据处理方式的多机只测角定位系统需要使

用载机机体坐标系及载机地理坐标系来完成空间对

准,两个坐标系的定义如下[11].
载机机体坐标系:坐标原点为载机质心. xi轴定

义为第 i架载机纵轴机头正方, yi轴为第 i架载机右

机翼正向, z轴方向由右手螺旋定则确定,并朝机身下
方向.
载机地理坐标系:坐标原点为第 i架载机质心,并

随载机进行运动. x′i轴指向地理北极, y′i轴为地球自
转切向东, z′i轴为载机到地平面垂线并向下,通常称
该坐标系为载机NED(北东下)坐标系.以载机NED
坐标系为参照坐标系决定了第 i架载机的 3个姿态
角:绕z′i轴的旋转角度记为偏航角ϕi,绕y′i轴的旋转

角度记为纵摇角 ηi,绕x′i轴的旋转角度记为横滚角

ψi.
当多架载机分布在地球表面不同经度、纬度、高

度的站址上时,它们所测得的目标角度是在各自载机
机体坐标系中获得的,需要把这些角度观测量统一到
融合载机的地理坐标系中,建立一个统一的观测方程
以便对目标进行定位解算.受限于自身尺寸,多机只
测角定位系统通常只能测量目标的方位角信息,在三
维空间中对应一个方位面,因此,空间对准的核心即
为不同载机地理坐标系内方位面的正确转换,多机只
测角无源定位系统的空间对准流程如图1所示,其中,
括号中的文字代指相应的坐标系.
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图 1 多机只测角定位空间对准流程

指定融合载机后,首先选择融合载机初始时刻地
理坐标系为融合中心地理坐标系,各方位角观测量对
应方位面的法线向量为变换对象,然后按照以下步
骤完成空间对准: 1)将各载机在各自机体坐标系中
获得的观测量转换为各自载机地理坐标系中的观测

量; 2)将各僚机地理坐标系下的方位面转换到原点
位于各僚机质心、与融合主机地理坐标系平行的坐

标系; 3)计算各载机所获观测量在新坐标系中的值.

2 空间对准过程方位角推导

下面根据图1所示流程进行空间对准,推导空间
对准完成后各载机所获方位角观测量的最终解析

表达式.首先将各载机在各自载机机体坐标系中获
得的观测量转换为各自载机地理坐标系中的观测

量.定义偏航角以顺时针方向为正 (右手定则),纵摇
角以机头向上为正 (右手定则),横滚角以右翼向上为
正 (左手定则),于是将第 i架飞机载机机体坐标系绕

xi轴逆时针旋转横滚角ψ,再绕yi轴顺时针旋转纵摇

角η,最后绕zi轴逆时针旋转偏航角ϕ即可完成转换,
转换过程所需的坐标系旋转变换矩阵为

Ti = Tϕi
TηiTψi

=


a11 a12 a13

a21 a22 a23

a31 a32 a33

 , (1)

其中Tψi
、Tηi及Tϕi

为对应上述变换过程的坐标系旋

转变换矩阵.上述矩阵易于求得[6],此处不再给出具
体表达式,直接给出Ti的各元素如下:

a11 = cos ηi cosϕi,

a12 = cosψi sinϕi + cosϕi sinψi sin ηi,

a13 = sinψi sinϕi − cosψi cosϕi sin ηi,

a21 = − cos ηi sinϕi,

a22 = cosψi cosϕi − sinψi sin ηi sinϕi,

a23 = sinψi cosϕi + cosψi sinϕi sin ηi,

a31 = sin η, a32 = − cos η sinψ,

a33 = cos η cosψ.

三维空间中方位角对应一个方位面,易得第 i架

载机所测得方位面的法向量为

ni =


nx

ny

nz

 =


cosβi0
− sinβi0

0

 .
其中βi0为第 i架载机在载机机体坐标系中测得的方

位角真实值.将其变换到第 i架载机的载机地理坐标

系,可得
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ni0 =


nx0

ny0

nz0

 = Tini =


a11 cosβi0 − a12 sinβi0
a21 cosβi0 − a22 sinβi0
a31 cosβi0 − a33 sinβi0

 .
(2)

如果纵摇角ηi = 0,横滚角ψi = 0,则由式 (2)可
得变换后nz0 = 0,即变换后的方位面必然垂直于新
的坐标平面,此时变换后的方位角即为

β′
i0 = arctan

(
− ny0
nx0

)
=

arctan
(−a21 cosβi0 + a22 sinβi0
a11 cosβi0 − a12 sinβi0

)
, (3)

否则,需要通过数值仿真的方法找出使变换后的方位
面垂直于新的坐标平面的角度组合.在满足变换后
的方位面近似垂直于新的坐标平面后,代入方位角测
量值βi0m = βi0 +∆βi0,并在真实方位角处进行一阶
泰勒展开,可得

β′
i0m = arctan

(−a21 cosβi0m + a22 sinβi0m
a11 cosβi0m − a12 sinβi0m

)
≈

β′
i0 + p1∆βi0. (4)

其中: p1 =
cosψi cos ηi
n2
x0 + n2

y0

,∆βi0为第 i架载机在其机体

坐标系中的方位角测量误差.
选定融合载机后,将各载机地理坐标系下的方位

面变换到原点位于各载机质心、与融合载机初始时

刻载机地理坐标系平行的坐标系中.假设第 i架载机

经度为λi、纬度为Li,融合载机初始时刻位于经度
λ0、纬度L0,则先由僚机NED坐标系绕yi轴顺时针

旋转Li,得到平行于经度为λi、纬度为0的坐标系;再
绕xi轴逆时针旋转经度差角∆λi = λ0 − λi,得到平
行于经度为λ0、纬度为0的坐标系;最后绕yi轴顺时

针旋转L0即可得到与融合中心地理坐标系平行的坐

标系.坐标系旋转变换矩阵为

T 0
i = Tϕi

TηiTψi
=


b11 b12 b13

b21 b22 b23

b31 b32 b33

 . (5)

其中

b11 = cosL0 cosLi + sinL0 sinLi cos(∆λi),

b12 = − sinL0 sin(∆λi),

b13 = − cosL0 sinLi + sinL0 cosLi cos(∆λi),

b21 = sinLi sin(∆λi), b22 = cos(∆λi),

b23 = cosLi sin(∆λi),

b31 = − sinL0 cosLi + cosL0 sinLi cos(∆λi),

b32 = − cosL0 sin(∆λi),

b33 = sinL0 sinLi + cosL0 cosLi cos(∆λi).

三维空间中方位角对应一个方位面,易得第 i架

僚机所测得方位面的法向量为

n′
i =


n′
x

n′
y

n′
z

 =


cosβ′

i0

− sinβ′
i0

0

 ,
将其变换到融合中心的地理坐标系,可得

ni1 =


nx1

ny1

nz1

 = T 0
i n

′
i =


b11 cosβ′

i0 − b12 sinβ′
i0

b21 cosβ′
i0 − b22 sinβ′

i0

b31 cosβ′
i0 − b33 sinβ′

i0

 .
(6)

编队飞行时,各载机之间经度差和纬度差很小,
新旧坐标系之间的倾斜角很小,可认为变换后的定位
平面近似垂直于新坐标系,于是可得变换后的方位角
近似为

βi1 = arctan
(
− ny1
nx1

)
=

arctan
(−b21 cosβ′

i0 + b22 sinβ′
i0

b11 cosβ′
i0 − b12 sinβ′

i0

)
. (7)

式 (7)反映的是真实方位角的变换关系.代入载机地
理坐标系中的方位角测量值并在βi1处进行泰勒展

开,可得

β′
i1m = arctan

(−a2 cosβ′
i0m + b2 sinβ′

i0m

a1 cosβ′
i0m − b1 sinβ′

i0m

)
≈

β′
i1 + p2p1∆βi0. (8)

其中: p2为噪声的系数且

p2 =
−nx1(ny1)′ + ny1(nx1)

′

n2
x1 + n2

y1

,

(·)′表示求导运算,代入nx1、ny1及其导数并化简,可
得

p2 =
sinL0 sinLi + cosL0 cosLi cos(∆λi)

n2
x1 + n2

y1

; (9)

p1为经过两次坐标系变换后引入的误差因子.
式 (4)和 (8)成立的前提是进行变换的坐标系之

间倾角很小,定位平面近似垂直于新坐标系;正是因
为坐标系之间存在倾角,不仅使得测量误差在不同的
坐标系变换中具有不同的误差因子p1和p2,还使得
方位角在坐标系变换 (是非线性变换,如式 (3)和 (7)
所示)中产生系统误差,这种系统误差本文没有给出
解析结果,在后面进行仿真分析.

3 仿真分析

仿真1 在载机地理坐标系中,来波方位角变化
范围−π ⩽ β ⩽ π,飞机偏航角−π ⩽ ϕ ⩽ π;横滚
角和纵摇角取值范围分别为−π ⩽ ψ ⩽ π、−π/2 ⩽
η ⩽ π/2,但式 (3)成立的前提是坐标系变换后,来波
方位面基本垂直于新坐标系,仿真中横滚角和纵摇角
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取值范围设为 [−π/6,π/6].仿真分析载机3个姿态角
对误差因子p1和方位角变换系统误差的影响.
图2为偏航角固定为ϕ = 0,不同来波方向时误

差因子p1受横滚角和纵摇角的影响情况.更多的仿
真表明:当横滚角和纵摇角在较小范围内变化时, p1

在1附近起伏平缓,此时来波方向和偏航角基本不影
响p1的整体形状,仅使图形发生“旋转”;但随着横滚
角和纵摇角增大,根据式 (3)推导的p1增大, p1偏离1
的趋势更加明显,即较大的横滚角和纵摇角对测量误
差变换的影响也增大.
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图 2 不同来波角对误差因子影响示意

表 1 横滚角、纵摇角对方位角变换系统误差的影响 (ϕ = 0,β = −3π/4)

纵摇角

横滚角

−20◦ −10◦ −5◦ −4◦ −3◦ −2◦ −1◦ 0◦ 1◦ 2◦ 3◦ 4◦ 5◦ 10◦ 20◦

−20◦ −3.797 4 −0.438 5 0.802 3 1.018 4 1.224 2 1.419 7 1.605 2 1.780 8 1.946 6 2.102 8 2.249 3 2.386 4 2.514 2 3.015 4 3.353 4

−10◦ −3.207 1 −0.890 7 −0.109 2 0.018 7 0.137 4 0.246 9 0.347 2 0.438 5 0.520 9 0.594 3 0.658 8 0.714 4 0.761 2 0.863 9 0.412 3

−5◦ −2.592 7 −0.772 9 −0.219 3 −0.135 8 −0.061 2 0.004 4 0.061 2 0.109 2 0.148 4 0.178 8 0.200 5 0.213 4 0.217 6 0.107 6 −0.778

−4◦ −2.445 9 −0.723 2 −0.214 7 −0.140 1 −0.074 3 −0.017 5 0.030 6 0.069 9 0.100 4 0.122 1 0.135 1 0.139 4 0.135 −0.018 5 −0.993 6

−3◦ −2.291 2 −0.664 8 −0.201 4 −0.135 6 −0.078 7 −0.030 6 0.008 7 0.039 3 0.061 1 0.074 1 0.078 5 0.074 1 0.060 9 −0.136 1 −1.201 8

−2◦ −2.128 8 −0.597 9 −0.179 4 −0.122 4 −0.074 3 −0.034 9 −0.004 4 0.017 0.030 5 0.034 9 0.030 5 0.017 4 −0.004 4 −0.245 4 −1.402 3

−1◦ −1.958 6 −0.522 5 −0.148 6 −0.100 5 −0.061 1 −0.030 6 −0.008 7 0.004 4 0.008 7 0.004 4 −0.008 −0.030 6 −0.061 1 −0.346 2 −1.595 4

0◦ −1.780 8 −0.438 5 −0.109 2 −0.069 9 −0.039 3 −0.017 5 −0.004 4 0 −0.004 4 −0.017 5 −0.039 3 −0.069 9 −0.109 2 −0.438 5 −1.780 8

1◦ −1.595 4 −0.346 2 −0.061 1 −0.030 6 −0.008 7 0.004 4 0.008 7 0.004 4 −0.008 7 −0.030 6 −0.061 1 −0.100 5 −0.148 −0.522 5 −1.958 6

2◦ −1.402 3 −0.245 4 −0.004 4 0.017 4 0.030 5 0.034 9 0.030 5 0.0175 −0.0044 −0.0349 −0.0743 −0.1224 −0.1794 −0.5979 −2.1288

3◦ −1.201 8 −0.136 1 0.060 9 0.074 1 0.078 5 0.074 1 0.061 1 0.039 3 0.008 7 −0.030 6 −0.078 7 −0.135 6 −0.201 4 −0.664 8 −2.291 2

4◦ −0.993 6 −0.018 5 0.135 0.139 4 0.135 1 0.122 1 0.100 4 0.069 9 0.030 6 −0.017 5 −0.074 3 −0.140 1 −0.214 7 −0.723 2 −2.445 9

5◦ −0.778 0.107 6 0.217 6 0.213 4 0.200 5 0.178 8 0.148 4 0.109 2 0.061 2 0.004 4 −0.061 2 −0.135 8 −0.219 3 −0.772 9 −2.592 7

10◦ 0.412 3 0.863 9 0.761 2 0.714 4 0.658 8 0.594 3 0.520 9 0.438 5 0.347 2 0.246 9 0.137 4 0.018 7 −0.109 2 −0.890 7 −3.207 1

20◦ 3.353 4 3.015 4 2.514 2 2.386 4 2.249 3 2.102 8 1.946 6 1.780 8 1.605 2 1.419 7 1.224 2 1.018 4 0.802 3 −0.438 5 −3.797 4
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为简化问题,当偏航角ϕ = 0且横滚角、纵摇角

较小时,载机机体坐标系与地理近似平行,方位角的
两个坐标系近似相等,表1给出了方位角变换系统误
差随着横滚角及纵摇角变化的具体值.可以看到,横
滚角或纵摇角超过一定范围时 (本文取5◦),方位角变
换系统误差大大增加.
仿真2 在融合中心地理坐标系中,来波方位角

变化范围是−π ⩽ β′ ⩽ π.为简化问题,载机姿态
角均取为0;融合中心地理位置[12-13]定于经度λ0 =

137◦、纬度L0 = 68◦、高度H0 = 5 km,该位置可由
全球定位系统 (GPS)[14]等设备给出.载机与融合中

心同高度并且相对方位设为−π ⩽ α ⩽ π,相对距
离设为0 < D ⩽ 200 km.仿真分析D、α和β′对测量

误差系数p2和从载机地理坐标系变换到融合中心地

理坐标系产生的方位角系统误差的影响.
图3为测量误差系数p2受来波方位角和载机与

融合中心距离两个因素的影响情况,其中图3(c)和图
3(d)为图3(a)和图3(b)的投影图.由图3可知:误差因
子p2随着来波方位角β′发生周期性变化,周期为π;
载机相对于融合中心越远, p2的变化幅度越大;载机
相对于融合中心的方位α使得p2沿着来波方位β′坐

标轴向左发生α大小的平移.
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图4为载机相对融合中心80 km,误差因子p2受

来波方位角β′和载机相对融合中心α两个因素的影

响情况.可以看到,β′和α对 p2的影响完全一样.图
4(b)为图4(a)绕z轴旋转90◦后的投影.结合图3(d)可
以得到如下结论:当来波方向、融合中心和载机位置
在一条直线上时, p2最大;成垂直位置时p2最小;当三
者成45◦的奇数倍时, p2 = 1,即这种几何关系对测量
误差的影响最小.

图5给出了坐标系变换方位角系统误差受D、α

和β′的影响情况.对比图5(a)和图5(b)可知,当载机
在融合中心正东或正西方位时,坐标变换误差即使在
D较大时也非常小,而在其他位置,坐标系变换误差
随D基本呈线性增长;对比图 5(b)和图 5(e)可知,该
系统误差主要受载机相对融合中心距离D和方位α

影响;对比图 5(b)∼图 5(d)可知,该系统误差基本不
受来波方位β′影响,因此除图5(e)外,本文没有再给
出β′取其他值时的图形.
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4 结 论

本文提出了一种多机只测角无源定位中的空间

对准方法,其主要创新之处在于推导得到了各载机观
测量在融合中心地理坐标系中的解析表达式,包括真
实观测量及等效测量误差的表达式,方便了后续定位
跟踪算法的设计.此外,通过对多种影响因素的仿真
得出如下有价值的结论:

1)横滚角和纵摇角对方位角从载机机体坐标系
变换到地理坐标系的影响非常大.当横滚角和纵摇
角在较小范围内变化时,误差因子p1基本等于 1,方
位角变换系统误差也比较小;随着横滚角和纵摇角
增大, p1偏离1的趋势更加明显,对测量误差变换的
影响增大,方位角变换系统误差也大大增加.

2)方位角从载机地理坐标系变换到融合中心
地理坐标系时,载机相对融合载机的距离越远,误差
因子p2的变化幅度越大;载机相对于融合中心的方
位和来波方位会使误差因子p2产生平移,并且当来
波方向、融合中心和载机位置在一条直线上时, p2
最大,成垂直位置时p2最小,当三者成 45◦的奇数倍

时, p2 = 1.
3)方位角变换系统误差主要受载机相对融合中

心的距离和方位的影响,基本不受来波方位影响,并
且随载机相对融合中心的距离基本呈线性增长.
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