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摘  要 

报告中除了对捷联惯导系统（SINS-Strapdown Inertial Navigation 

System）动基座初始对准进行重点分析和研究外，还针对以下问题作了深入研

究或探讨，它们包括：大失准角下的 SINS 初始对准技术、SINS 内杆臂效应分析

与补偿、激光陀螺整周期采样对捷联惯导姿态解算的影响及其修正方法、经典

圆锥误差补偿精度估计。 

报告的主要研究内容介绍如下： 

1、根据 SINS 的正常导航更新算法，详细推导了逆向导航算法。在分析平

台罗经初始对准原理基础上，提出了捷联罗经动基座初始对准的原理并推导了

适合于软件编程的具体算法。在导航计算机存储容量足够大并且计算能力足够

强的条件下，通过逆向导航算法将动基座初始对准与位置导航有机结合起来，

达到同时实现了初始对准和位置导航的目的。在运载体运动情况下，还提出了

一种适用于 SINS 动基座初始对准的新算法，该算法以惯性空间为参考基准，将

初始对准姿态矩阵的实现分解为三部分，其核心是通过惯导比力方程变形，获

得外界测速仪（或 GPS）辅助测量、加速度计输出和重力加速度之间的关系，从

中求解出两个特定惯性系之间的常值变换矩阵。 

2、基于欧拉平台误差角的概念提出了大失准角误差条件下的 SINS 非线性

初始对准误差模型，该模型无法再用经典的加性噪声模型描述。为了降低滤波

计算量，在系统模型噪声和量测噪声均为复杂加性噪声并且量测方程是线性方

程时，推导了简化的 UKF（Unscented Kalman Filter）滤波方法，对静基座下

SINS 初始对准进行了仿真试验，结果表明大失准角条件下的 SINS 误差模型和简

化 UKF 滤波估计方法是有效的。 

3、在实际捷联惯性测量组件（SIMU-Strapdown Inertial Measurement Unit）

中，三个加速度计本质上测量的是 SIMU 上三个不同点处的加速度，如果把这些

加速度当作来自于理想“点测量组件”的输出进行惯性导航解算，会从原理上

引起导航误差，即内杆臂效应误差。假设 SIMU 中三个加速度计敏感轴互相垂直

并且相交于一点，在 SIMU 绕某个固定坐标轴作角振动的条件下，分析了内杆臂

效应的产生机理，得出内杆臂效应引起导航速度误差的规律：速度误差与角振

动中心位置无关，与加速度计敏感点至交点的杆臂长度成正比，也与角振动频
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率成正比。提出内杆臂效应补偿的方法是将加速度计敏感点处的加速度测量值

折算至它们的敏感轴交点上。 

4、抖动偏频激光陀螺捷联惯导系统（LSINS）中，三个激光陀螺之间机械

抖动频率一般互不相同。当陀螺输出采用整周期锁存方式时，导航计算机定时

采样系统采集到的三个陀螺信号，隐含着陀螺输出的不同步，在捷联惯导解算

中将产生姿态解算的不可交换误差，在圆锥运动环境下误差更加严重。提出了

在整周期采样电路上进行少许改动，就能做出有效改进的方法，并详细推导了

线性外推修正的算法公式。研究结果有利于拓展整周期采样的应用范围。 

5、在经典圆锥误差补偿系数和剩余误差估计公式推导过程中，特别在半锥

角有限小、圆锥运动频率较低和选用多子样算法时，经典的剩余误差估计方法

会出现严重偏差。在不能视半锥角为无限小量情况下，文中利用推导方法提出

一种新的剩余误差估计的参考公式，即圆锥误差补偿极限精度公式。利用仿真

方法验证了等效旋转矢量误差的周期项对圆锥常值漂移误差有影响。研究表明，

在一定的半锥角和圆锥频率的工程应用环境下，当极限精度发挥作用时，提高

圆锥误差补偿精度的唯一途径是缩短补偿周期，而不像经典的结论那样——即

使补偿周期较大，通过提高子样数几乎能无限提高圆锥误差补偿精度。 

 

关键词： 

捷联惯导系统；罗经；动基座初始对准；UKF 滤波；内杆臂效应； 

整周期采样；圆锥误差补偿 
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ABSTRACT 

The main efforts done in this report are as follows: 

1．Reverse navigation algorithms are deduced in detailed based on the 

classical SINS(strapdown inertial navigation system) updating 

algorithms. Also, the basic principles for stabilized gyrocompass 

initial alignment are analyzed in the platform inertial navigation 

system (PINS), then similar principles and initial alignment algorithms 

suitable for program are proposed for SINS. On the assumption of 

navigation computer having large memory and powerful computing ability, 

the connection between in-movement alignment and vehicle position 

determining is established by reverse navigation algorithm. On the 

moving base, a new initial alignment algorithm for SINS is also proposed. 

In this algorithm, two special inertial frames are defined and are 

selected as alignment references, then the calculation of initial 

alignment direction cosine matrix (DCM) is expanded into three parts, 

where the core part is the achievement of DCM between two inertial frames 

by SINS specific force equation and the relation between velocity log 

(or GPS), accelerometer measurement and gravity acceleration. 

2. In chapter 3, misalignment angles between ideal navigation 

reference frame and the practical calculating one’s are described as 
Euler platform error angles (EPEA). SINS nonlinear error model is deduced 

using EPEA in detailed to satisfy large initial misalignment angles, and 

the nonlinear error model shows that its state noises are no longer simple 

and additive as that in the classical models. On the assumption of 

additive but complex noises in both state and measurement processes and 

measurement model being linear, simplified UKF algorithm is presented. 

SINS initial alignment simulation tests under large EPEA are executed, 

and the results verify the proposed SINS error model and the simplified 

UKF algorithm.. 

3. In a practical strapdown inertial measurement unit (SIMU), the 

acceleration measurements by three accelerometers are actually from 

different points. If these acceleration data be directly used, they could 

cause the navigation error, i.e. inner lever arm effect velocity error 

(ILAEVR). The paper analyzed the mechanism of ILAEVE in detail, and some 

velocity error formulas were deduced by assuming that accelerometer’s 
sense axes were perpendicular to each other and the three axes intersect 

at one point—a virtual measuring point. When SIMU vibrates by a fixed 
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axis, the velocity error is not relevant to the vibration position, but 

it is proportional to the length between accelerometer’s sense point and 
the virtual measuring point, and is also proportional to SIMU vibrating 

frequency. The method of compensation for ILAEVE is to convert the 

accelerometer measurements to the virtual point of intersection. 

4. In dithered laser gyro strapdown inertial navigation system(LSINS), 

the mechanical dither frequencies of three laser gyros are always 

different form each other. Using dithered laser gyro whole cycle sampling 

demodulation (WCSD) method, the angular data sampled by navigation 

computer timing sample system imply that the outputs of the three laser 

gyros are asynchronous, hence noncommutative error occurs in LSINS 

attitude updating algorithm. The error becomes even worse under coning 

motion environment. With some modification to the WCSD circuit, an 

effective innovation is introduced to the demodulation technique, and 

the linear extrapolation for gyro angle increment prediction is deduced 

in detailed. The study in this paper will help to improve the WCSD 

application for dithered laser gyro. 

5. In the deducing of the classic coning compensation algorithm 

coefficients and their residual error estimation formulas, the classic 

error estimation formula could cause serious errors in the case of 

insufficient small coning half-angle amplitude, low coning frequency and 

multi-samples algorithm. So a new error estimation formula, i.e. accuracy 

limitation formula of coning compensation was deduced even if the coning 

angle is not infinitesimal. Moreover, simulation tests verify that the 

periodic components of equivalent rotation vector affect coning 

compensation errors. The studies reveal that if the accuracy limitation 

formula acts on coning compensation algorithm under a large attitude 

updating period, the approach of improving coning compensation accuracy 

is to shorten the equivalent rotation vector calculation period, while 

the classic means is just by increasing the number of samples. 

 

Key words: 

Strapdown Inertial Navigation System(SINS), Gyrocompass,  

In-movement Initial Alignment, Unscented Kalman Filter(UKF),  

Inner Lever Arm Effect, Whole Cycle Sampling Demodulation(WCSD),  

Coning Error Compensation, 
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第一章 绪 论 

1.1 研究背景 

众所周知，初始对准是捷联惯导系统（SINS-Strapdown Inertial Navigation System）

进行导航的前提，初始对准的好坏将直接影响到系统的导航精度。进行初始对

准的方法多种多样，如静态直接计算姿态角法、多位置对准法和罗经对准法、

SINS/GPS 组合对准法，传递对准法等等[1-9]。动基座初始对准通常包含两个阶段：

粗对准阶段和精对准阶段，在粗对准阶段或者依靠 SINS 的惯性传感器测量输出

获取粗略的初始姿态矩阵，或者利用外界方位信息对 SINS 进行直接装订；精对

准阶段在粗对准的基础上，一般以速度误差作为观测量，通过一定的算法估计

粗对准的失准角，这些算法有卡尔曼滤波算法、扩展卡尔曼滤波（EKF）、模糊

自适应滤波、遗传滤波算法、UKF（Unscented Kalman Filter）、粒子滤波等等算法，

国内外学者进行了大量的研究[10-14]。但是，无论上述精对准算法是适用于线性的

还是非线性的情况，都必须假设在事先具备有一定精度的初始姿态信息的条件

下才能实现，也就是说在这些初始对准方法中粗对准阶段是不可缺少的。如何

使 SINS 在运动条件下，譬如载车在行驶中或舰船在机动航行时难以获得粗略初

始姿态矩阵条件下，实现初始对准是一个非常值得研究的课题，该技术在军事

应用中将极大增强武器发射平台的机动性能，提高自身生存能力。 

目前，国内陆地战车普遍采用静态初始对准方式，对准时战车必需原地停

止， 短对准时间也要 3～5min；舰船初始对准一般在航行之前的系泊状态下或

速直航状态下进行，对准时间通常要几十分钟[14,15]。近年来，国内有些单位研

制了光纤捷联惯导系统试验样机，采用多位置寻北算法，在 1～2min 内可实现

1mil（mil-密位，1mil= 6000/π2 rad）的方位对准精度，但是载车必须保证良

好的静止条件，若有阵风干扰或发动机待速等不良晃动干扰影响，对准结果可

能误差很大。 

动基座初始对准在军事应用中具有重要意义，但是，西方国家在惯性技术

等众多技术敏感领域，其技术和产品都有严格的出口限制，深入开展动基座初

始对准技术的研究有助于打破国外在该领域的高新技术封锁和垄断。如果具备

动基座初始对准能力，在战时即使 GPS 等卫星信号不可完全依赖，战车在里程
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计的辅助下或舰船在多普勒测速声纳的帮助下也可实现运动状态下的初始对

准，这将有效增强武器发射平台的机动性能，赢得战机，提高自身生存能力。 

法国在 SINS 动基座初始对准研究和应用方面走在了世界的前列，其代表产

品有 iXSea 公司的 Phins 光纤捷联惯导系统和 Octans 光纤捷联罗经系统[16-18]。

作者曾在 Phins 上作过试验，即使 Phins 在初始对准过程中始终持续作大角度

翻滚运动，它也能顺利进行初始对准，并且还具有相当高的精度。Octans III

型光纤捷联陀螺罗经在动态环境下，能在 3min 内完成初始对准，达到 0.2º×

sec(L)的精度。据 Octans 使用手册介绍[18]，其寻北（对准）原理如下：由于舰

船运动时的晃动角速率比地球自转高几个数量级，并且向心加速度相对于重力

加速度而言大小不可忽视，因而常规对准方法不可用，Octans 选用惯性坐标系

作为寻北计算的参考基准，陀螺测量运载体相对于惯性系的姿态角，加速度计

输出的是运载体加速度和重力加速度之和，将加速度计输出在惯性系中投影，

当滤除运载体加速度影响后，可“观测”到地球自转引起重力加速度 g 在惯性

系中缓慢漂移，g 漂移在以地球自转轴为主轴的一个锥面内，如图 1-1 所示，

终可从 g 的运动图中确定出地理北向。另据国内某研究单位介绍，法国的

SIGMA30 激光陀螺定位定向系统曾在该单位演示过动基座初始对准试验，载车在

行驶 3-5min 后可实现方位角 1mil 的对准精度。但是，遗憾的是未能在公开发

表的文献资料中查阅到更多详细的技术细节。 

 

 

图 1-1  在惯性系中重力加速度矢量 g 的锥面运动图 

近年来国内在研究动基座初始对准方面也取得了一定的成绩，如文献

[19,20]受 Phins 的启发，详细推导了舰船在系泊状态下的初始对准算法，思路
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比较新颖， 近他们完成的转台摇摆初始对准试验结果也证明了该算法的有效

性。 

1.2 主要研究内容 

1.2.1 SINS 动基座初始对准技术 

经典平台惯导系统罗经初始对准过程通常可分为两步，先是水平调平，然

后是方位对准。方位对准在水平调平的基础上进行，一般采样罗经方位对准方

法。方位罗经对准利用的是罗经效应，也就是，在正确的平台跟踪当地地理坐

标系的角速率控制指令下，如果平台存在方位轴向的偏差角，平台将产生绕东

向轴的倾斜，该倾斜能由北向加速度计感测到，利用北向加速度计的输出并设

计适当的控制规律，控制平台方位轴朝减小方位偏差方向转动，实现平台自动

寻北。 

本报告第二章在分析经典平台罗经初始对准原理的基础上，提出了捷联罗

经初始对准原理，进一步的，在具备外界参考速度时，将其推广至动基座初始

对准。经过研究指出，由测速仪辅助的罗经水平对准可以求得准确而平滑的运

载体速度信息，这为第三章里程计辅助初始对准问题的解决提供了方便和奠定

了基础。通过引入逆向导航技术，大大缩短了通常意义下的罗经初始对准方法

所需的对准时间。在运载体运动情况下，借助于逆向导航算法，既能够完成初

始对准又能够实现运载体运动的位置导航，为 SINS 动基座初始对准提供了一个

崭新的思路。 

第三章介绍了以惯性坐标系作为参考基准进行运动基座初始对准的新方

法，其基本原理是，将初始对准姿态矩阵 )(tn
bC 的实现分解成 )(

0
tn

iC 、 )(0

0
ti

ib
C 和

)(0 tbi
bC 三部分，即： 

)()()()( 00

00
tttt b

bb

i
i

i
i

n
i

n
b CCCC =  

)(
0

tn
iC 可由运载体所处地理位置和初始对准时间确定；利用陀螺测量输出求解矩

阵 )(0 tbi
bC ， )(0 tbi

bC 的更新求解过程隐含了对运载体角运动的隔离；利用加速度

计输出和重力加速度在两个特定惯性坐标系 0bi 系和 0i 系间的变换关系求取 0

0

i
ib
C ，

即通过惯导比力方程求取常值矩阵 0

0

i
ib
C ，其基本思路是：若将比力方程 

)()]()([)()( ttttt nn
en

n
in

nn
sf

n vωωgfv ×+−+=  

以不同形式进行等价变形，可以构造出不同的外界信息辅助的动基座初始对准

方式，如测速仪测量速度辅助初始对准或 GPS 测量位置辅助初始对准等方式。

该思路同 Octans 使用手册中所指出的动基座对准原则是一致的：借助于外界辅
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助手段滤除运载体加速度的影响，便可从加速度计输出中提取到纯正的重力加

速度信息，再在 g 运动图规律中计算出北向。自然而然，晃动干扰基座初始对

准可以看成是动基座初始对准的特例，至此，前者的实现也就很容易了。 

除了主要进行 SINS 动基座初始对准研究外，作者在博士后工作期间还针对

以下几点感兴趣问题作了进一步的研究或探讨。 

1.2.2 大失准角下的 SINS 初始对准技术 

SINS 误差模型是研究其误差传播特性和进行多导航系统间信息融合的基

础。经典的小失准角 SINS 误差模型是一组线性微分方程误差模型，认为三个失

准角之间是与转动先后顺序无关的，即可交换的。在大失准角误差模型中，第

四章摒弃了可交换性的做法，使用欧拉平台误差角来表示从理论导航坐标系到

计算导航坐标系之间的三个失准角，提出了大失准角误差条件下的 SINS 非线性

初始对准误差模型，在大方位失准角误差和小失准角误差条件下作了简化，简

化结果比已有文献中的大方位失准角误差模型更加全面，而与经典小失准角误

差模型完全相同。大失准角误差模型无法再用经典的加性噪声模型描述，为了

降低滤波计算量，在系统模型噪声和量测噪声均为复杂加性噪声并且量测方程

是线性方程时，推导了简化的 UKF 滤波方法，简化 UKF 滤波公式显示：除通过

非线性状态方程使用 UT（Unscented Transformation）变换进行状态及其方差

预测外，其它滤波步骤与标准 Kalman 滤波完全相同。 后，对静基座下 SINS

初始对准进行了仿真试验，结果表明大失准角条件下的 SINS 误差模型和简化

UKF 滤波估计方法是有效的。 

1.2.3 SINS 内杆臂效应分析与补偿 

在实际捷联惯性测量组件（SIMU-Strapdown Inertial Measurement Unit）

中，三个加速度计本质上测量的是 SIMU 上三个不同点处的加速度，如果把这些

加速度当作来自于理想“点测量组件”的输出进行惯性导航解算，会从原理上

引起导航误差，即内杆臂效应误差（Inner Lever Arm Effect,在有些文献中称

之为尺寸效应-Dimension Effect）。第五章假设 SIMU 中三个加速度计敏感轴互

相垂直并且相交于一点，在 SIMU 绕某个固定坐标轴作角振动的条件下，分析了

内杆臂效应的产生机理，得出内杆臂效应引起导航速度误差的规律：速度误差

与角振动中心位置无关，与加速度计敏感点至交点的杆臂长度成正比，也与角

振动频率成正比。在实际捷联惯导系统中，如果加速度计的内杆臂长度比较大，

当运载体出现角运动，特别是方位急速转弯时，将可能引起严重的导航速度解
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算误差。提出内杆臂效应补偿的方法是将加速度计敏感点处的加速度测量值折

算至它们的敏感轴交点上。在激光捷联惯导系统的转台上手动快速转动导航试

验中，验证了内杆臂效应的存在和影响，通过补偿后内杆臂速度误差明显减小

了。 

1.2.4 激光陀螺整周期采样对捷联惯导姿态解算的影响及其修正 

目前，机械抖动偏频方法是减小激光陀螺闭锁区的一项重要技术，整周期采

样能够消除机械抖动偏频的影响，是一种获得运载体真实角运动的简单而又实

用的方法。但是，在采用抖动偏频激光陀螺搭建的 SINS 中，三个激光陀螺之间

机械抖动频率一般互不相同。当陀螺输出采用整周期锁存方式时，导航计算机

定时采样系统采集到的三个陀螺信号，隐含着陀螺输出的不同步，在捷联惯导

解算中将产生姿态解算的不可交换误差，在圆锥运动环境下误差更加严重。第

六章介绍了整周期采样时陀螺输出的不同步现象，在圆锥运动条件下对不同步

问题进行仿真，仿真结果表明不同步是引起姿态解算误差的重要因素，不同步

误差远远超过同步采样条件下的理想姿态解算误差。在整周期采样修正方面，

提出了在激光陀螺整周期采样电路上进行少许改动，就能作出有效改进的方法，

并详细推导了线性外推修正的算法公式。修正仿真结果表明，当姿态更新采用

等效旋转矢量二子样算法时，利用线性+抛物线外推修正的效果非常显著，它能

有效抑制整周期采样造成的姿态算法漂移误差，达到与理想采样的漂移误差非

常接近的程度。第六章介绍的研究结果有利于拓展整周期采样的应用范围，提

高实时 SINS 角速率和姿态角测量精度，还能够解决高频采样低通滤波后带来严

重相位延迟的负面影响。 

1.2.5 经典圆锥误差补偿精度估计 

在经典圆锥误差补偿系数和剩余误差估计公式推导过程中，需假设圆锥运动

的半锥角为小量，并以等效旋转矢量误差的非周期项 小为准则。可事实上，

半锥角为小量的假设并不等价于无限小量，并且等效旋转矢量误差的周期项对

圆锥常值漂移误差也会产生影响，因此，特别在半锥角有限小、圆锥运动频率

较小和选用多子样算法时，经典的剩余误差估计方法会出现严重偏差。第七章

在不能视半锥角为无限小量情况下，利用推导方法提出一种新的剩余误差估计

的参考公式，即圆锥误差补偿极限精度公式。利用仿真方法验证了等效旋转矢

量误差的周期项对圆锥常值漂移误差存在影响。研究表明，在一定的圆锥运动

半锥角和圆锥频率的工程应用环境下，当极限精度发挥作用时，提高圆锥误差
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补偿精度的唯一途径是缩短补偿周期，而不像经典的结论那样——即使补偿周

期较大，通过提高子样数几乎能无限提高圆锥误差补偿精度。 
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第二章 逆向导航技术及其在快速捷联罗经

初始对准中的应用 

2.1 引言 

初始对准是惯导系统进入导航的前提，它的两个重要指标是精确性和快速

性，但是在自对准中这两者之间往往是相互矛盾的。鉴于常规数据处理算法的局

限性，一般将初始对准过程分为多个不同的阶段，例如，应用经典控制理论的罗

经初始对准方法中的水平调平阶段和罗经方位对准阶段，或者应用现代控制 优

估计的捷联惯导系统（SINS）粗对准阶段和卡尔曼滤波精对准阶段，并且后一阶

段（高级阶段）以前一阶段（低级阶段）的分析结果为基础[1,2]。对准阶段多必

然导致初始对准时间变长，可是，对准精度往往只与高级阶段的数据处理结果精

度有关，因此可以借助于数据存储的办法，在初始对准的不同阶段均利用相同的

数据，有利于缩短初始对准时间。本章首先提出逆向导航算法，它是实现前一阶

段解算结果与后一阶段初值设置之间衔接的一座重要桥梁。 

动基座初始对准在军事中具有重要的应用价值，有利于增强武器系统的机动

性能，提高自身生存能力。动基座初始对准可大致划分为两类：主子惯导之间的

传递对准和使用其它辅助信息的惯导自对准，本章主要研究后者。考虑到战时

GPS 的不可完全依赖性，许多研究者提出了路标点和里程计辅助等动基座初始对

准方法[22-24]。但是路标点辅助初始对准对路标点依赖性强，在一定程度上降低了

导航系统的机动性；由于数据处理方法的局限，通常意义上的里程计辅助对准存

在这种问题：姿态矩阵对准实现了而载车实时位置却“丢失”了，文献[23,24]

也没有提出对准过程中位置导航问题的解决办法。就作者所知，在目前公开的文

献报道中还未见一种既能实现动基座初始对准又能同时求得对准后精确运载体

位置的有效算法。本章将动基座初始对准与位置导航划分为两个不同算法阶段，

借助于逆向导航算法将它们有机结合起来，从而同时达到初始对准和位置导航的

目的。 

概括来说，逆向导航算法主要有两点应用，一是缩短初始对准时间；二是将

初始对准与位置导航分阶段处理，弥补传统“单一性”或“一次性”算法的不足。 

在初始对准算法方面，本章主要介绍捷联罗经对准算法。在分析经典平台罗
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经初始对准原理的基础上，提出了捷联罗经初始对准的原理并推导了便于软件编

程的具体算法，进一步的，在具备外界参考速度时，将其推广至捷联罗经动基座

初始对准。捷联罗经初始对准方法具有算法简单、计算量小等优点，同时本章经

过仔细分析也指出，与基于现代控制 优估计理论的卡尔曼滤波相比，特别是转

动基座条件下罗经的不足之处是受加速度计常值零偏等因素的影响，究其根本原

因在于捷联罗经初始对准方法未对加速度计常值零偏建模、估计和补偿。 

2.2 逆向导航技术 

可以将 SINS 中陀螺和加速度计的采样数据当作一组时间序列看待，通常意

义下的导航解算是对该序列按时间先后顺序进行实时处理，而不必进行数据存

储，就能获得实时导航结果。如果导航计算机存储容量足够大并且计算能力足够

强的话，把采样数据存储下来，既然可以按时间顺序正向处理，很容易联想到，

也可以对它作逆向分析和处理。在有些情况下无实时性要求时，对存储的采样数

据作正向和逆向的反复分析，有可能提高分析精度，或者在某项任务中能够减小

实际用于分析的数据长度，即缩短任务时间。 

2.2.1 逆向捷联惯导算法 

本章选取“东-北-天”（E-N-U）地理坐标系为导航坐标系，记为 n 系，“右-

前-上”（R-F-U）坐标系为捷联惯组坐标系，记为b 系。 

SINS 的姿态、速度和位置导航算法可用如下一组微分方程表示 

b
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为地球自转角速率和当地重力加速度大小； MR 和 NR 分别为当地地球的子午圈和

卯酉圈半径；运算符 )(•× 表示由向量•构成的反对称矩阵。假设 SINS 中陀螺和

加速度计采样周期均为 sT ，将微分方程（2-1）式离散化为适合于计算机解算的

递推算法（文中称之为正向导航算法），得 
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kM

n
Nks

kk hR
vT

LL ，
1

11
1

sec

−

−−
− +
+=

kN

k
n
Eks

kk hR
LvT

λλ ， n
Ukskk vThh 11 −− +=  （2-2c） 

式中 

)( ×= b
nbk

b
nbk ωΩ ， )()( 11

T
1

n
enk

n
iek

n
bk

b
ibk

b
nbk −−− +−= ωωCωω ， 

T]sincos0[ kiekie
n
iek LL ωω=ω ，

T
tan

⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
+++

−=
kN

k
n
Ek

kN

n
Ek

kM

n
Nkn

enk hR
Lv

hR
v

hR
v

ω ， 

...)3,2,1( =k 。假设从离散化的 0t 时刻至 mt 时刻，惯导系统从 A点导航至 B点，则

为了使软件算法从 B 点逆向导航至 A 点，由（2-2）式移项并稍作变化，整理得

逆向捷联惯导算法为 

)~()()( 1
1

1
b
nbks

n
bk

b
nbks

n
bk

b
nbks

n
bk

n
bk TTT −

−
− +≈−≈+= ΩICΩICΩICC    （2-3a） 

])2([

])2([

1

11111

nn
k

n
enk

n
iek

b
sfk

n
bks

n
k

nn
k

n
enk

n
iek

b
sfk

n
bks

n
k

n
k

T

T

gvωωfCv

gvωωfCvv

+×+−−≈

+×+−−=

−

−−−−−
        （2-3b） 

kM

n
Nks

k
kM

n
Nks

kk hR
vT

L
hR

vT
LL

+
−≈

+
−=

−

−
−

1

1
1  

kN

k
n
Eks

k
kN

k
n
Eks

kk hR
LvTλ

hR
LvTλλ

+
−≈

+
−=

−

−−
−

secsec

1

11
1  

n
Uksk

n
Ukskk vThvThh −≈−= −− 11                 （2-3c） 

其中 

)~(~
11 ×= −−

b
nbk

b
nbk ωΩ ， )]()([~ T

11
n
enk

n
iek

n
bk

b
ibk

b
nbk ωωCωω +−−= −−  

若记 n
bj

n
jbm CC =−

ˆ 、 n
j

n
jm vv −=−ˆ 、 jjm LL =−

ˆ 、 jjm λλ =−
ˆ 、 jjm hh =−

ˆ 、 b
ibj

b
jibm ωω −=−ˆ 、

b
sfj

b
jsfm ff =−

ˆ 、 n
iej

n
jiem ωω −=−ˆ 、 n

enj
n

jenm ωω −=−ˆ 、 b
nbj

b
jnbm ΩΩ ~ˆ =− 、 b

nbj
b

jnbm ωω ~ˆ =− , ieie ωω −=ˆ ，

)...2,1,0( mj = ， 并 且 令 1+−= kmp ， 则 通 过 记 号 和 下 标 转 换 ， 比 如
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n
bp

n
pbm

n
bk CCC ˆ

1 == −− 和 n
bp

n
pbm

n
bk 11

ˆ
−−+ == CCC 等，（2-3）式按递推关系也可写成 

)ˆ(ˆˆ
1

b
nbps

n
bp

n
bp T ΩICC += −                    （2-4a） 

]ˆ)ˆˆ2(ˆˆ[ˆˆ 11111
nn

p
n
enp

n
iep

b
sfp

n
bps

n
p

n
p T gvωωfCvv +×+−+= −−−−−        （2-4b） 

1

1
1 ˆ

ˆˆˆ
−

−
−

+
+=

pM

n
Nps

pp
hR

vT
LL ，

1

11
1 ˆ

ˆsecˆˆˆ
−

−−
−

+
+=

pN

p
n
Eps

pp
hR

LvT
λλ ， n

Upspp vThh 11 ˆˆˆ
−− +=  （2-4c） 

其中 

T]sincos0[ˆ pmiepmie
n

piem
n
iep LL −−− −=−= ωωωω T]ˆsinˆˆcosˆ0[ piepie LL ωω= ， 

n
penm

n
enp −−= ωω̂  

TT

ˆ
ˆtanˆ

ˆ
ˆ

ˆ
ˆtan

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡

+++
−=

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡

+++
−−=

−

−−

−

−

−

−

pN

p
n
Ep

pN

n
Ep

pM

n
Np

pmN

pm
n

pEm

pmN

n
pEm

pmM

n
pNm

hR

Lv

hR

v

hR

v
hR

Lv
hR

v
hR

v
， 

)ˆ(ˆ ×= n
nbp

b
nbp ωΩ ， 

)ˆˆ()ˆ(ˆ)]()([~ˆ 11
T

111
T

1
n
enp

n
iep

n
bp

b
ibp

n
penm

n
piem

n
pbm

b
pibm

b
pnbm

b
nbp −−−+−+−+−−− +−=+−−== ωωCωωωCωωω 。 

通过对比（2-2）式和（2-4）式，发现它们在算法表示形式上是完全一致的。从

上述分析过程中可以看出，只要将正向算法中的陀螺采样和地球自转角速率符号

取反，并设置逆向导航算法的初值为 n
bm

n
b CC =0

ˆ 、 n
m

n vv −=0ˆ 、 mLL =0
ˆ 、 mλλ =0

ˆ 、

mhh =0
ˆ ，对采样数据作逆向处理，即可实现从 mt 时刻（B点）至 0t 时刻（A点）

的逆向导航解算。不难发现，在正向与逆向导航过程中，若不考虑计算误差的话，

两过程在数据序列的相同时刻，其姿态矩阵相等，位置坐标也相等，而速度之间

大小相等但符号相反。值得指出的是，实际应用中捷联惯导解算宜采用四元数、

等效旋转矢量和圆锥运动补偿等算法来减小算法性误差，但同样可得到与文中类

似的逆向算法和结论。从逆向捷联惯导算法中还容易求得以下两种逆向算法。 

2.2.2 逆向姿态跟踪算法 

如果捷联惯导系统在小范围内运动，即其位置变化不大，并且只要求输出姿

态导航信息，则在捷联惯导系统初始对准后，可忽略速度和位置变化的影响，只

进行姿态更新解算（不妨称为姿态跟踪），姿态跟踪利用下式算法即可实现， 

)(1
b
nbks

n
bk

n
bk T ΩICC += −                    （2-5） 

其中 
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)( ×= b
nbk

b
nbk ωΩ ， n

ie
n
bk

b
ibk

b
nbk 0

T
1)( ωCωω −−= ， T

000 ]sincos0[ LL ieie
n
ie ωω=ω ， 

0L 为捷联惯导系统所处的大致纬度。由此，容易求得逆向姿态跟踪算法为 

)ˆ(ˆˆ
1

b
nbps

n
bp

n
bp T ΩICC += −                   （2-6） 

其中 

)ˆ(ˆ ×= n
nbp

b
nbp ωΩ ， n

ie
n
bp

b
ibp

b
nbp 0

T
1 ˆ)ˆ(ˆˆ ωCωω −−= ， T

000 ]sinˆcosˆ0[ˆ LL ieie
n
ie ωω=ω 。 

2.2.3 逆向航位推算算法  

由里程计（或测速仪）与捷联惯导系统结合可构成航位推算系统，假设里程

计或测速仪采样周期也为 sT ，在 kt 时刻采样输出的路程增量或速度在b 系上投影

分别为 b
kΔs 和 b

skv ，不妨记 b
sks

b
k T vΔs =/ ，则统一以 b

skv 推导的航位推算算法可写成 

)(1
b
nbks

n
bk

n
bk T ΩICC += −                     （2-7a） 

b
sk

n
bk

n
sk vCv 1−=                         （2-7b） 

1
1

−
− +
+=

kM

n
sNks

kk hR
vT

LL ，
1

1
1

sec

−

−
− +
+=

kN

k
n
sEks

kk hR
LvT

λλ ， n
sUkskk vThh += −1  （2-7c） 

其中 

)( ×= b
nbk

b
nbk ωΩ ， )()( 11

T
1

n
enk

n
iek

n
bk

b
ibk

b
nbk −−− +−= ωωCωω  

T
11 ]sincos0[ −−= kiekie

n
iek LL ωωω ，

T

1

1

11
1

tan
⎥
⎦

⎤
⎢
⎣

⎡
+++

−=
−

−

−−
−

kN

k
n
sEk

kN

n
sEk

kM

n
sNkn

enk hR
Lv

hR
v

hR
v

ω 。 

这里直接给出相应的逆向航位推算算法为 

)ˆ(ˆˆ
1

b
nbps

n
bp

n
bp T ΩICC += −                  （2-8a） 

b
sp

n
bp

n
sp vCv ˆˆˆ 1−=                      （2-8b） 

1
1 ˆ

ˆˆˆ
−

−
+

+=
pM

n
sNps

pp
hR

vT
LL ，

1

1
1 ˆ

ˆsecˆˆˆ
−

−
−

+
+=

pN

p
n
sEps

pp
hR

LvT
λλ ， n

Upspp vThh ˆˆˆ
1 += −  （2-8c） 

其中 

b
sj

b
jsm vv −=−ˆ ， )ˆ(ˆ ×= n

nbp
b
nbp ωΩ ， )ˆˆ()ˆ(ˆˆ 11

T
1

n
en

n
iep

n
bp

b
ibp

b
nbp −−− +−= ωωCωω ， 

T
111 ]ˆsinˆˆcosˆ0[ˆ −−− = piepie

n
iep LL ωωω ， 
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T

1

1

11
1 ˆ

ˆtanˆ
ˆ

ˆ
ˆ

ˆ
ˆ

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡

+++
−=

−

−

−−

−

pN

p
n
sEp

pN

n
sEp

pM

n
sNpn

enp
hR

Lv

hR

v

hR

v
ω  

可见，在逆向航位推算算法中将里程计（或测速仪）采样输出符号也进行了取

反处理。 

2.3捷联罗经初始对准原理及其实现 

平台惯导系统（PINS）罗经初始对准过程通常可分为两步，先是水平调平，

然后是方位对准。方位对准在水平调平的基础上进行，一般采样罗经方位对准方

法。方位罗经对准利用的是罗经效应，也就是，在正确的平台跟踪当地地理坐标

系的角速率控制指令下，如果平台存在方位轴向的偏差角，平台将产生绕东向轴

的倾斜，该倾斜能由北向加速度计感测到，利用北向加速度计的输出并设计适当

的控制规律，控制平台方位轴朝减小方位偏差方向转动，实现平台自动寻北。在

常规思路下，通常将 SINS 初始对准分为粗对准和精对准两个阶段：在粗对准阶

段，利用地球自转角速度和重力加速度作为参考基准量，通过惯性器件的测量输

出建立粗略的导航计算坐标系；在精对准阶段，通过现代控制理论 优估计方法

估计出失准角，经修正后获得准确的姿态矩阵。 

SINS 经典解析式粗对准方法难以适应晃动干扰环境，有不少文献研究了晃动

基座下的初始对准问题并且也出现一些应用实例，激光陀螺和光纤陀螺的发展和

不断成熟为捷联罗经的研究注入了新的活力[21]。从本质上说，捷联惯导系统与平

台惯导系统是相同的，前者以数学平台（利用姿态矩阵、四元数或欧拉角等数学

工具）模拟后者的实体平台，描述 SINS 相对于给定参考坐标系的空间方位。PINS

中实体平台具有隔离外界干扰的作用，因而平台罗经能够实现晃动基座下的初始

对准，同理，在 SINS 初始对准中也可以根据平台罗经初始对准的特点，建立相

应的数学平台隔离晃动影响。经典控制理论与现代 优估计方法相比，前者的优

点之一是勿需精确的数学模型与噪声模型，此外，应用经典控制理论进行罗经对

准的设计方法已经非常成熟，为捷联罗经对准方案设计提供了大量的参考，然而

初始对准时间长是平台罗经的一大缺点。快速初始对准是国内在捷联罗经对准方

法研究中亟待解决的一个主要问题，该问题在某些西方国家已得到较好解决，例

如法国 iXSea 公司的 Octans III 型光纤捷联陀螺罗经在动态环境下，能在 3min

内完成初始对准，达到 0.2º×sec(L)的精度[18]，成为捷联罗经研究与应用中的

佼佼者，它也为我们的研究和工程开发目标提供了参考。 

本节从分析平台罗经初始对准的原理出发，提出了捷联罗经初始对准的原理
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并推导了便于软件编程的具体算法，通过对大方位误差角 SINS 非线性误差方程

的简化，推导了粗略方位自对准的算法公式，根据 SINS 数学平台多样性的特点，

设计了缩短捷联罗经初始对准时间的具体步骤，通过试验表明快速捷联罗经对准

方案是有效的。 

2.3.1 平台罗经初始对准原理与误差分析 

 平台惯导系统的罗经初始对准原理框图如图 2-1～图 2-3 所示[1,2]。 

E
n
E a+∇

1/s 1/Re 1/s

g

KE1

KE2/Re

KE3/s

n
Evδ cNω Nφ

n
Nε

n
sfEf~

控制律

 

图 2-1  水平对准东向通道 

N
n
N a+∇

1/s 1/Re 1/s

g

KN1

KN2/Re

KN3/s

n
Nvδ cEω Eφ

n
Eε

n
sfNf~

控制律

NUωφ

 

图 2-2  水平对准北向通道 

N
n
N a+∇

1/s 1/Re 1/s

g

KU1 KU2/Re

1/s

n
Nvδ cEω Eφ

n
Eε

n
sfNf~

K(s)
n
Uε

Nω

cUω Uφ控制律

 

图 2-3  罗经方位对准 

图中各符号的意义为： n
E∇ 和 n

N∇ 分别为东向和北向加速度计零偏； Ea 和 Na 分别
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为环境干扰加速度； n
sfEf~ 和 n

sfNf~ 分别为东向和北向加速度计输出； n
Eε 、 n

Nε 和 n
Uε 分

别为东向、北向和天向陀螺漂移； Eφ 、 Nφ 和 Uφ 分别为东向、北向和天向平台误

差角； cEω 、 cNω 和 cUω 分别为施加给平台的东向、北向和天向控制角速率；

Lωω ieN cos= ， ieie Tω /π2= ； ieω 、g 、 eR 和 L分别为地球自转角速率、重力加速

度大小、地球半径和当地地理纬度，它们均是已知量， ieT 是地球自转周期约为

24h；图中水平对准采用三阶调平回路，方位对准在北向二阶调平回路基础上采

用四阶罗经对准回路。在罗经方位对准回路图 2-3 中一般选择 

NU4

U3

ωKs
KsK

)(
)(

+
=                     （2-9） 

图中 )4,3,2,1;,,( == jUNEiKij 为对准控制律的调节参数，可根据实际控制要求设

计，例如，东向对准通道和方位对准通道调节参数的典型取值如下： 

σ3=E1K ， 1)/12(
2

22

−
+

=
s

E2K
ω

ξσ
， 2

3

ξ
σ
g

K E3 =        （2-10a） 

σ2== U4U1 KK ， 14
2

2

−=
s

U2K
ω
σ

，
g

KU3

44σ
=         （2-10b） 

北向对准通道与东向对准通道参数选取方法（2-10a）式类似。（2-10）式中σ 、

ξ 和 es Rg /=ω 分别称为衰减系数、阻尼比和休拉频率，通常选择阻尼比

707.02/2 ≈=ξ ，而根据实际对准的精确性和快速性要求，并结合环境干扰强

弱程度，调整衰减系数σ 。需要指出的是，水平通道与方位通道选择的衰减系数

往往是不相同的，一般前者大于后者，下文中要注意它们使用场合的区别。 

典型的二阶控制系统极点与物理参数之间的关系如图 2-4 所示，其中 nω 、 dω

分别为无阻尼振荡频率和阻尼振荡频率。 

)cos(αξ =
dω

n
ω

σ

×

0

j
（极点）

α

注：

 

图 2-4  二阶控制系统极点与调节参数之间关系 

根据图 2-4 有 ασω tan/ =d ，即有 21/ ξξωσ −= d ，再根据角频率与周期之间

的关系 dd T/π2=ω ，得 
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d
dd T

π2
1

2/2
2

==
−

=
=

ω
ξ

ξωσ
ξ

              （2-11） 

其中 dT 为阻尼振荡周期， dT 的含义是在无零点的二阶典型系统中阶跃响应以 dT

为周期逐渐收敛，图 2-5 显示的是 dT =100s 时的阶跃响应曲线（为了方便看出振

荡特性，将阻尼比设置得适当小，其中ξ =0.2）。相比于衰减系数σ 而言，若以 dT

作为调节参数，在确定初始对准时间长短方面意义更加直观。显然，如果要求较

短的对准时间，应将 dT 设置为较小值，但是环境干扰强度和惯性器件的精度通

常决定了 dT 不能选得太小。 

 

图 2-5  dT =100s 的阶跃响应曲线 

常见的惯导教科书上都有分析且指出，当不考虑环境干扰加速度影响，并将

加速度计零偏与陀螺漂移看成常值时，图 2-1 中 Nφ 、图 2-2 中 Eφ 和图 2-3 中 Uφ

的对准极限精度分别为 

gg n
NE

n
EN /)(,/)( −∇=∞∇=∞ φφ             （2-12a） 

n
U

Ue

UU

N

n
E

U KR
KK ε

ω
εφ

3

42 )1()( +
+=∞               （2-12b） 

当如（2-10b）式选择调节参数，并且 2/2=ξ 时，有方位对准的极限精度（2-12b）

式简化为 

N

n
U

ie

d

N

n
En

U
N

n
E

n
U

e

s

N

n
E

U

L
T
T

gR

ω
ε

ω
ε

ε
σω

ε

ε
σ

σωσ
ω
ε

φ

⋅+=+=

⋅
⋅

+=∞

cos22

/4
)2()/4(

)( 4

22

         （2-12b′） 

由此可见，若 n
Eε 与 n

Uε 为同等量级大小时，选择小的 dT 可以降低天向陀螺漂移给
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对准精度造成的不良影响，但是一般情况下 dT 为几分钟到几十分钟，远远小于

地球自转周期 ieT ，即 ied TT << ，因此（2-12b′）式中 N
n
E ωε / 占主要成份。 

下面分析其它更多可能的加速度计零偏与陀螺漂移误差因素的影响，它们在

捷联罗经动基座初始对准误差估计中有重要的应用。 

根据梅逊（Mason）增益公式，由图 2-3 计算输出 Eφ 的表达式，得 

N
e

U
U

n
UNU

n
EU

n
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e
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KsKsssK
R
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ω
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ω
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[
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1)1(111]1)(
1

[1

)(

2
1

2

11
2

2

1

2

1

+
+

++

+−++∇+
+

−
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−
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−⋅
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−

−++−
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−⋅
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∇
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 （2-13） 

 当 n
U

n
N ε,∇ 均为常值，而 n

Eε 为斜坡漂移，其斜率为 n
Eε ′ 时，并考虑到（2-9）式、

（2-10b）式和 2/2=ξ 时，可计算得 Eφ 的稳态值 

N

n
U
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dn
E

d
n
N
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n
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ω
ε
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∇

−=−′+
∇

−=
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22
2

2
2

2

22
1
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41

11

00

)(cos)(
π4

)(1

1

)(
)(lim)(lim)(

（2-14） 

一般情况下 ied TT << ，使得（2-14）式中第三项 n
Uε 的影响可以忽略，再者，若假

设 dT =10min 和 n
Eε ′ =0.01º/h/10min，则 n

EdT ε ′⋅)π4/( 22 ≈4.2×10-5º，这说明在方位

对准期间，等效东向陀螺斜坡漂移和等效北向陀螺常值漂移对水平对准东向通道

精度的影响都是非常小的。显然，减小周期 dT 可进一步降低 n
Eε ′ 的不利影响，但

是从抗干扰方面考虑往往不能将 dT 设置得过小。从（2-14）式中仍可近似确定 Eφ

的极限对准精度为 gn
N /∇− ，结果与（2-12a）相同。 

同理，根据梅逊增益公式，由图 2-1 计算从 n
Nε 至输出 Nφ 的表达式，得 

)1()(

)(

1)1(1)1(1

/1)(

3
2

1
2

1

32

1

E
e

E
E

n
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e
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KsgKss
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ss
K

R
K
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g

ss

+
+

⋅++

+
=

+
+

⋅
+

−−

⋅
=

ε

εφ

          （2-15） 

当假设陀螺漂移为斜坡漂移，其斜率为 n
Nε ′ 时，则 Nφ 的稳态值为 
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n
N

d

E

n
NE

NsN
T

gK
Kss ε

σ
ξεφφ ′==

′
==∞

→ 2

2

2

2

3

1

0 π8
33)(lim)(         （2-15′） 

可见，等效北向陀螺斜坡漂移对北向通道对准精度的影响与东向陀螺斜坡漂移对

东向通道的影响（2-14）式类似，同理，可求得图 2-2 中东向陀螺斜坡漂移对 Eφ

的影响也类似于（2-15′）式。但是一般在水平对准时，其阻尼振荡周期会比方

位对准的设置得更小，因此 Nφ′ 往往会比（2-14）式的第二项 n
EdT ε ′⋅)π4/( 22 更小些，

亦可忽略不计。 

后分析一下，如果图 2-3 中的北向加速度计零偏 n
N∇ 不是常值，它会给方

位对准精度造成何种影响？从 n
N∇ 至 Uφ 的传递函数为 

N
e
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U
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N
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ssK
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          （2-16） 

假设 n
N∇ 为斜坡函数，斜率为 n

N∇′ ，则 Uφ 的稳态值为 

N

n
N

N
e

U
U

n
N

sUsU
g

sgK
R
KsgKss

s
ssK

sss
ωω

φφ /

)(1)(

1)(
lim)(lim)(

2
1

2

2

00

∇′−
=

+
+

++

∇′−
==∞

→→
 （2-17） 

例如取 n
N∇′ 为 10-4g/5min，则有 =∞)(Uφ 0.26º×sec(L),由此可见 n

N∇′ 的斜坡性变

化对罗经方位对准精度影响比较大，特别是对于带温控的石英加速度计而言，在

惯导系统预热不充分期间进行初始对准，很可能出现该误差，不幸的是多数人在

研究和工程实践中都忽略了这一点，值得投入更多的关注。比较（2-12b′）式与

（2-17）式，从表达形式上看， gn
N /∇′− 等效于东向陀螺漂移，它们对方位对准

误差的贡献是相同的。换句话说，要获得高的方位初始对准精度，除要求东向陀

螺漂移小外，在对准期间还需保证北向加速度计零偏也足够稳定。 

利用上述结论可以解释以下现象：假设在有角运动而无明显线运动的准静基

座下进行捷联罗经方位对准，惯导系统绕方位轴缓慢转动，再假设b 系下的实体

加速度计零偏是固定不变的，但它依然会引起惯导系统的等效北向加速度计零偏

随时间变化，当实体加速度计常值零偏比较大时，且在极端转动条件下（譬如在

对准期间恰好 速绕方位轴转动 180º，等效北向零偏将按正弦规律变化），这种

情况下，等效北向零偏的变化对方位对准精度的影响也是不容忽视的。也就是说，
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当加速度计存在常值零偏时，动基座或者大角度转动的准静基座捷联罗经初始对

准往往比小角度晃动的静基座初始对准精度低。与平台罗经初始对准平台隔离的

优点相比，这是捷联罗经的一个不足之处。不难证明，利用其它初始对准方法，

如卡尔曼滤波 优估计对准，也存在等效北向加速度计斜坡性零偏影响方位对准

精度的现象，但是通过精确建立的卡尔曼滤波模型，将实体加速度计常值零偏列

入状态，在转动条件下可能提高常值零偏的可观性，有一定滤波估计效果，从而

降低转动情况下常值零偏对方位对准的不利影响，这是现代控制理论中 优估计

方法的一大优势。所以可以指出，转动条件下实体加速度计常值零偏影响捷联罗

经方位对准的根本原因在于捷联罗经方法未对常值零偏建模、估计和补偿。当然，

不论是否转动，以速度误差为观测量的卡尔曼滤波对实体加速度计斜坡性零偏误

差估计也是无能为力的，仅以简单的不转动情况为例说明，此时等效北向加速度

计斜坡性零偏与等效东向陀螺常值漂移性质相同，它们都直接与北向速度误差的

二次系数相关，无法从速度误差中区分斜坡性零偏和常值漂移，详细推导过程参

见本章附录（需要注意的是，由于陀螺漂移在平台系统中对实体平台误差角的影

响是同向的，而在捷联系统中对数学平台误差角的影响是反向的，导致（2-12b′）

式与本章附录（A6）式中的 n
Eε 的符号正好相反），所以利用卡尔曼滤波实现高精

度初始对准时也要求加速度计零偏稳定。 

2.3.2 捷联罗经初始对准原理及算法 

在 SINS 中以数学平台模拟 PINS 中的实体平台，如图 2-6 所示，图中 n
bC

~
为

计算捷联姿态矩阵（或者用 'n
bC 表示），起数学平台作用， b

ibω~ 和 b
sff

~
分别是陀螺和

加速度计的测量值； [ ]TcUcNcEc ωωω=ω 是施加给数学平台的控制角速率，

[ ] [ ]TT 0sincos0 UNieie
n
ie LL ωωωω ==ω ； b

sff
~

经 n
bC

~
变换后成为数学平台视

加速度输出 [ ]T~~~~ n
sfU

n
sfN

n
sfE

n
sf fff=f 。 

b
sf

n
b

n
sf fCf ~~~
=

])~~~[(~~
c ×−−= ωCωCωCC b

n
n
ie

b
n

b
ib

n
b

n
b

b
ibω~ b

sff
~

n
sff

~
cω

 

图 2-6  捷联数学平台 

在平台惯导罗经初始对准原理图 2-1～图 2-3 中，一部分信号流代表实体平

台的运动规律，另一部分信号流表示对准控制规律，将它们移植到捷联罗经对准

时，实体平台变为数学平台，而控制规律不变。以东向对准通道为例，由图 2-1
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中控制规律与图 2-6 结合，构成捷联罗经水平对准的东向通道，如图 2-7 所示，

陀螺和加速度计测量误差隐含在数学平台解算之中。图 2-1 与图 2-7 不同的是，

前者以平台误差角表示，直观显示了平台误差传递规律，而后者直接以数学平台

表示，便于软件算法编程和直观理解，其实两者在误差传递本质上还是一致的（除

了陀螺漂移的影响符号正好相反外）。 

b
sf

n
b

n
sf fCf ~~~
=

])~~~[(~~
c ×−−= ωCωCωCC b

n
n
ie

b
n

b
ib

n
b

n
b

b
ibω~ b

sff
~

n
sfNf~ cEω

1/s 1/Re

KE1

KE2/Re

KE3/s

n
Evδ cNωn

sfEf~

n
sfUf~ cUω

Epδ

 

图 2-7  捷联罗经水平对准东向通道 

从图 2-7 中可以得到以下控制规律 

svKfv n
EE

n
sfE

n
E /)~( 1δδ −=                  （2-18a） 

svKp n
EEE /3δδ =                    （2-18b） 

EeE
n
EcN pRKv δδω ++= /)1( 2                （2-18c） 

假设捷联数学平台的更新时间为 sT ，实际中对准回路的时间参数 dT 一般远远大

于 sT ，所以可以直接用一阶差分近似代替微分，将（2-18）式分别离散化为 

s
n
EkE

n
sfEkEk

n
Ek TvKfvv )~( 111 −− −+= δδδ             （2-19a） 

s
n
EkEEkEk TvKpp δδδ 31 += −                （2-19b） 

EkeE
n
EkcNk pRKv δδω ++= /)1( 2              （2-19c） 

式中 ...3,2,1=k 。 

 同理，由图 2-2 和图 2-6 结合可构成捷联罗经水平对准的北向通道图 2-8，

由图 2-3 和图 2-6 结合可构成捷联罗经方位对准图 2-9，并将图 2-8 和图 2-9 中

的控制规律分别离散化为（2-20）式和（2-21）式。 

s
n
NkN

n
sfNk

n
Nk

n
Nk TvKfvv )~( 111 −− −+= δδδ             （2-20a） 

s
n
NkNNkNk TKpp δδδ 31 += −                 （2-20b） 
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NkeN
n
NkcEk pRKv δδω −+−= /)1( 2               （2-20c） 

s
n
NkU

n
sfNk

n
Nk

n
Nk TvKfvv )~( 111 −− −+= δδδ            （2-21a） 

eU
n
NkcEk RKv /)1( 2+−= δω                （2-21b） 

)1/()/( 413 sUcUkNs
n
NkUcUk TKTvK ++= −ωωδω        （2-21c） 
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sfEf~

cNω
n

sfUf~ cUω

Npδ

 

图 2-8  捷联罗经水平对准北向通道 
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K(s)

b
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sf fCf ~~~
=
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b
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n
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sff
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n
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n
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图 2-9  捷联罗经方位对准 

此外，将捷联数学平台也按更新周期 sT 离散化成（2-22）式（在实际应用时

选择四元数、等效旋转矢量和圆锥运动补偿等更新算法有利于减小算法误差，此

处不再详述）。由（2-19）式～（2-22）式便构成了完整的捷联罗经初始对准算

法。 

])~~~([~~
111 ×−−+= −−− sck

b
nks

n
ie

b
nks

b
ibk

n
bk

n
bk TTT ωCωCωICC      （2-22a） 

b
sfk

n
bk

n
sfk fCf ~~~
=                     （2-22b） 
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2.3.3 捷联罗经初始对准步骤 

平台罗经初始对准前一般先通过外界装订粗略方位角，捷联罗经初始对准时

也可装订粗略方位角，如果通过外界装订粗略方位角，则捷联罗经初始对准与平

台罗经初始对准过程完全一致。这里介绍不装订方位角的初始对准过程，它可分

为以下四个阶段。 

①方位角未知情况下水平对准 

在方位角完全未知情况下，不妨将它的初始值假设为零，又因为载车和舰船

等运载体在初始对准过程中水平姿态角通常不大（如满足小于 30º要求），所以

不妨假设两个水平姿态角初始值也为零。先初始化捷联姿态矩阵，设为 )(~
0t

n
bC ，

再利用图 2-7 和图 2-8 两个通道一起共同构成水平对准方案，而第三控制角速率

分量 cUω 直接置为零。由于方位完全未知，方位误差角可能很大，在捷联系统方

位不转动时，此时可将地球自转角速度等效为陀螺常值漂移，作为水平对准的干

扰量，通过分析三阶水平对准回路图 2-1 和图 2-2 知，陀螺常值漂移不影响水平

对准的精度，稳态精度仍然取决于加速度计零偏误差。但当水平对准期间出现方

位转动时，由（2-15′）式也可以给地球自转对水平对准的影响作个粗略的估计，

即若取 dT =10s 和 n
Nε ′ =2×15º/h/10s（设用 10s 绕方位轴缓慢转动 180º），则

n
NdT ε ′⋅)π8/(3 22 ≈0.0032º，可见若 dT 取得比较小，地球自转的影响基本可以忽略

不计。设水平对准结束时求得姿态矩阵 )(~
1h

n
b tC 。 

②粗略方位自对准 

经过水平对准阶段①后，可以求得比较精确的惯导系统俯仰角和横滚角，能

够达到水平姿态误差比较小（角分级）的要求，而应假设方位误差为大误差角。 

首先，在大方位误差条件下利用公式（2-23）式进行不带控制项 cω 的捷联惯

导速度解算（静基座下的导航速度也代表了捷联惯导的速度误差）。 

])~~[(~~
×−= n

ie
b
n

b
ib

n
b

n
b ωCωCC                  （2-23a） 

nb
sf

n
b

n gfCvδ +=
~~

                    （2-23b） 

式中 [ ]Tn
U

n
N

n
E

n vvv δδδ=δv ，将 )(~
1h

n
b tC 作为该阶段的数学平台初始值 )0(~ n

bC ，并

设置速度初值 0)0( =nδv 。 

 其次，对本报告第四章（4-27）式和（4-27′）式描述的大方位误差角条件下

的静基座阻尼 SINS 非线性误差方程进行简化，忽略方程右边水平姿态误差角、

陀螺漂移和加速度计零偏等次要因素的影响后，近似如下 

NUE ωφφ )sin(−=                    （2-24a） 
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NUN ωφφ )cos1( −=                   （2-24b） 

0=Uφ                       （2-24c） 

N
n
E gv φδ −=                      （2-24d） 

E
n
N gv φδ =                       （2-24e） 

将（2-24d）式和（2-24e）式再微分一次，并将（2-24a）式和（2-24b）式代入，

建立速度误差与大方位误差角 Uφ 之间的关系 

)1(cos −= UN
n
E gv φωδ                  （2-25a） 

UN
n
N gv φωδ sin−=                   （2-25b） 

如果利用（2-23）式执行一段时间 Utφ （如 2分钟）的捷联惯导速度解算，假

设 Utφ 时刻数学平台变为 )(~
U

n
b tφC 、速度误差变为 )( U

n
E tv φδ 和 )( U

n
N tv φδ ，而（2-25）

式又显示速度误差以二次方规律增长变化并仅与大方位误差角相关，在 Utφ 时刻

由（2-25）式二次积分后，可以粗略求得方位误差的三角函数值，即 

1)/()(2cos 2 += NUU
n
EU gttv ωδφ φφ             （2-26a） 

)/()(2sin 2
NUU

n
NU gttv ωδφ φφ−=              （2-26b） 

后，构造修正矩阵 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡ −
=

100
0cossin
0sincos

UU

UU

U φφ
φφ

φC  

利用（2-27）式对 Utφ 时刻姿态矩阵 )(~
U

n
b tφC 作一次修正，便实现了捷联罗经的粗

略方位自对准，获得粗略姿态矩阵 )('~
U

n
b tφC 。 

UU
n
bU

n
b tt φφφ CCC )(~)('~

=                  （2-27） 

③重新水平对准 

在阶段①中完成水平对准的数学平台 )(~
1h

n
b tC ，水平姿态误差比较小，但经过

粗略方位自对准阶段②后，数学平台 )('~
z

n
b tφC 中的水平误差角有可能变大了（可

能多达 0.5º），因此必须重新再进行一次水平对准，这次水平对准是在方位误差

不大的条件下进行的，有别于阶段①，这一步骤将为后续罗经方位对准奠定基础。 

④罗经方位对准 

具备粗略方位和精确水平对准后，同时实施图 2-7 和图 2-9 所示的算法，其
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中利用图 2-7 可进一步保持水平东向通道对准精度，而利用图 2-9 保持北向通道

精度并到达罗经方位对准的目标。 

容易看出，阶段③、④与装订粗略方位角后的平台罗经对准过程一样，这两

阶段中的控制参数选取可完全参考平台罗经对准的设计参数。上述步骤中与经典

平台罗经对准过程不同的是，借助于大方位误差条件下的阻尼 SINS 非线性误差

简化方程，提出了捷联罗经粗略方位对准的方法，从静基座 SINS 速度误差中辨

识出粗略方位误差角。 

2.3.4 快速捷联罗经初始对准方法 

惯导系统快速初始对准技术在实际中具有重要的应用价值。若按照 2.3.3 小

节中的对准步骤逐次进行，完成捷联罗经初始对准必然需要较长时间，因此有必

要采取一些措施缩短对准时间。 

在 PINS 中，往往要利用速度和位置等导航解算结果对平台施加影响，形成

反馈控制，迫使平台按指定的规律运动，以模拟特定的参考坐标系，由于系统中

只存在一个实体平台，所以在使用某种导航算法控制平台运动时必然阻碍了其它

导航算法的使用，也就是说，在 PINS 中难以同时使用多种导航算法。捷联惯导

系统与平台惯导系统相比，前者 大的一个不同之处是没有实体平台，而利用数

学平台描述其相对于参考坐标系的空间方位，完全由软件算法提供姿态、速度和

位置等导航信息，导航信息一般不对捷联惯导系统硬件施加任何控制或影响，而

仅用于修正数学平台。虽然 SINS 硬件组成中可能 少只含有一组惯性测量器件

（三个单轴陀螺和三个单轴加速度计），但是其采样输出数据可以被复制成许多

份完全相同的拷贝，利用每一份拷贝均可按不同需求生成各自的数学平台和相应

的导航信息，各个数学平台之间互不干涉，不妨称 SINS 具备的这种特性为数学

平台存在的多样性。 

假设导航计算机存储容量足够大并且计算能力足够强，则导航计算机可以对

SINS 的采样数据进行存储，并应用不同的算法对已存储的数据进行反复计算，

解算出当前时刻 优的导航结果。而这一特点在 PINS 中是不可能实现的，因为

一旦对平台施加了某种控制后，就难以使平台恢复到控制前的状态以便重新实施

另外一种控制算法，所以平台系统的控制只能采取先后串行办法进行。若将 SINS

存储的采样数据当作一组时间序列看待，正常情况下对该序列按时间先后从前往

后进行分析，达到实现初始对准的目的。实际中由于处理或分析数据算法的局限

性，难以仅凭借一种算法有效完成初始对准，必须将对准分解为几个阶段进行，

后一阶段（高级阶段）以前一阶段（低级阶段）的分析结果为基础，例如方位罗
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经对准必须在水平对准之后进行，逐步达到目标。如果简单地按对准阶段直接将

采样数据序列进行分段分配，则越是在低级阶段中被利用的数据信息越少，若在

高级阶段中将低级阶段数据丢弃不再利用将造成信息浪费，因此在高级阶段中还

应当反过来重新挖掘低级阶段的数据信息，如此反复利用数据，必然能够增加高

级阶段的可用信息量，或有利于缩短初始对准时间。 

现不加证明地简要介绍一下逆向罗经对准通道的概念和构造思路。以捷联罗

经水平对准东向通道为例，类似于逆向捷联惯性导航算法 2.2.1 节，将东向通道

图 2-7 中数学平台的陀螺采样和地球自转角速率取反，并将控制律中的状态变量
n
Evδ 和 Epδ 取反，就构成了逆向捷联罗经水平对准东向通道。 

下面提出一种缩短捷联罗经初始对准时间的具体步骤： 

①将整个对准时间内（设从 st 时刻开始到 et 时刻结束）的陀螺和加速度计采

样数据存储下来； 

②以 et 时刻数据作为起始，进行逆向方位未知情况下的水平对准至 st 时刻，

获得初始矩阵 )(~
0s

n
b tC ，从中计算 st 时刻的俯仰角 0sθ 和横滚角 0sγ （甚至还有状态

初值 )0(),0(),0(),0( N
n
NE

n
E pvpv δδδδ −−−− 等），水平对准容易达到水平姿态误差角较

小的要求， 0sθ 和 0sγ 将作为后续步骤的水平基准初值使用； 

③以 )(~
0s

n
b tC 作为初值进行正向方位粗略自对准，利用（2-23）式进行捷联惯

导速度解算至某个适当的 Utφ 时刻，从速度误差中求解校正矩阵 UφC ，并应用

（2-27）式求解含粗略方位信息的矩阵 )('~
U

n
b tφC ； 

④以 )('~
U

n
b tφC 为初值，从 Utφ 时刻至 st 时刻进行逆向姿态解算，求得姿态矩阵

)('~
0s

n
b tC ，从中计算粗略方位角 0sψ ； 

⑤以 0sθ 、 0sγ 和 0sψ 构造姿态矩阵 )(~
1s

n
b tC ，从 st 时刻开始到 et 时刻进行第一次

罗经方位对准，记结果姿态矩阵为 )(~
1e

n
b tC ； 

⑥以 )(~
1e

n
b tC 为初值，从 et 时刻至 st 时刻进行逆向姿态解算，求得姿态矩阵

)('~
1s

n
b tC ，从中计算方位角 1sψ ； 

⑦以 0sθ 、 0sγ 和 1sψ 构造姿态矩阵 )(~
2s

n
b tC ，参考步骤⑤，进行第二次罗经方

位对准。 

反复⑥—⑦步骤，可获得一系列对准姿态矩阵为 )(~
ek

n
b tC ，直至方位对准结果

逐渐收敛，整个对准过程参见示意图 2-10。 

在第 2.3.3 节的四个阶段中罗经方位对准阶段④需要 长时间，从上述设计

步骤可以看出，改进捷联罗经对准方法的 短对准时间可以缩短至罗经方位对准

时间内，而其它阶段均可利用同样的采样数据来实现。如果初始方位误差比较大，

经典罗经方位对准往往需要经过多个振荡周期才能收敛，对准时间长，但是应用
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⑥—⑦步骤通过反复对准，只需要一个罗经方位对准振荡周期的采样数据即可，

从而 终将捷联罗经对准时间缩短到罗经方位对准的一个振荡周期内。当然，根

据实际情况还可设计出其它对准方案，例如步骤⑥就可利用逆向罗经方位对准来

代替逆向姿态解算，图 2-11 也是一例快捷的时序设计方案，图中虚线部分表示

同时进行解算之意。 

st et

Utφ

1.保存惯组采样数据

2.逆向水平对准

00, ss γθ
3.粗略方位自对准

4.逆向姿态解算

000 ,, sss ψγθ

5.罗经方位对准
)(~

1e
n
b tC

6.逆向姿态解算

100 ,, sss ψγθ
7.罗经方位对准

)(~
2e

n
b tC

••••••

)(~
0s

n
b tC

)(~
1s

n
b tC

)(~
2s

n
b tC

0=== ψγθ

 

图 2-10  快速捷联罗经初始对准时序安排示意图 1 

st et1.保存数据

1.1水平对准

1.2粗略方位自对准

2.逆向罗经方位对准

)(~
1e

n
b tC

3.罗经方位对准
)(~

2e
n
b tC

••••••

1.3罗经方位对准

00,γθ 111 ,, ψγθ

0t 1t

)(~
1s

n
b tC

 

图 2-11  快速捷联罗经初始对准时序安排示意图 2 

2.3.5 快速捷联罗经初始对准试验 

采用激光捷联惯组作捷联罗经初始对准试验，其中激光陀螺随机漂移稳定性

为 0.01º/h，加速度计零偏稳定性为 5×10-5g。 

将捷联惯组安装在载车上，上电预热准备好后，载车先保持静止 300s，之后，

试验人员进行开关车门、上下车和车上走动等活动，施加干扰 300s，将上述共

计 600s 的陀螺和加速度计采样数据存盘，作事后处理。事后处理分两种算法： 

①取从 0s 到 300s 的原始数据，利用传统卡尔曼滤波初始对准方法作初始对

准，随后从 300s 到 600s 进行姿态跟踪解算，姿态跟踪阶段捷联惯导的方位角将
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作为罗经法对准结果比较的参考基准； 

②利用从 300s 到 600s 的数据，按图 2-10 的步骤进行罗经初始对准试验，

由粗略方位自对准结果知方位误差约为 3º，罗经方位对准时共反复执行了四次，

每次罗经方位对准与捷联惯导姿态跟踪之间的方位误差如图 2-12 所示，其中曲

线上的数字表示第几次罗经方位对准误差。 

从图中可以看出，第三次罗经方位对准的误差已经比较小，小于 0.02º，达

到方位对准精度要求，第四次方位对准时误差已基本不再减小。如果以改进快速

对准方法的三次罗经方位对准时间计算，则采用常规罗经对准方法至少需要

15min 才能完成初始对准，而本试验只需 5min 的采样数据，所以改进罗经初始

对准方法可以有效缩短对准时间。当然，与常规罗经对准方法相比，如果采用变

参数的罗经方位对准也可以减小对准时间，即在对准前期选用振荡周期短的参

数，而在后期使用周期长的参数[2]，前期选用短振荡周期参数的主要目的在于迅

速降低可能存在的较大初始方位误差角，但是此时精度不高且抗环境干扰能力

差， 终的方位精度依然主要取决于对准的后期过程，因此本试验对准方法亦优

于变参数方法。 

 

图 2-12  捷联罗经对准试验的方位误差 

2.4捷联罗经动基座初始对准与导航 

2.4.1 捷联罗经动基座初始对准原理及算法 

通过引入外界参考速度 [ ]Tn
RU

n
RN

n
RE

n
R vvv=v ，可将捷联罗经对准算法图

2-7～图 2-9 扩展至动基座情形，现以水平对准东向通道为例，将图 2-7 改造为

图 2-13，图 2-13 的数学平台部分还考虑了参考速度引起导航系旋转的影响 n
enω ，
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有 n
en

n
ie

n
in ωωω += ，在控制律中由惯导东向导航速度 n

Ev 与参考速度 n
REv 相减形成速

度误差。 

 参考（2-19）式并根据图 2-13 得控制律的离散化算法 

n
REk

n
Ek

n
Ek vvv −= −1δ                   （2-28a） 

s
n
EkE

n
sfEk

n
Ek

n
Ek TvKfvv )~( 11 δ−+= −             （2-28b） 

s
n
EkEEkEk TvKpp δδδ 31 += −               （2-28c） 

EkeE
n
EkcNk pRKv δδω ++= /)1( 2            （2-28d） 

b
sf

n
b

n
sf fCf ~~~
=

])~~~[(~~
c ×−−= ωCωCωCC b

n
n
in

b
n

b
ib

n
b

n
b

b
ibω~ b

sff
~

n
sfNf~ cEω

1/s 1/Re

KE1

KE2/Re

KE3/s

n
Evδ cNωn

sfEf~

n
sfUf~ cUω

n
REv

n
Ev

n
Rv

Epδ

 

图 2-13  动基座捷联罗经水平对准东向通道 

同理，可得动基座罗经对准的北向通道和方位通道原理框图 2-14、图 2-15 和离

散算法（2-29）式、（2-30）式。 

1/s 1/Re

KN1

KN2/Re

KN3/s

n
Nvδ

cEωn
sfNf~

b
sf

n
b

n
sf fCf ~~~
=

])~~~[(~~
c ×−−= ωCωCωCC b

n
n
in

b
n

b
ib

n
b

n
b

b
ibω~ n

Rv

n
sfEf~

cNω
n

sfUf~ cUω

Npδ

n
Nv

n
RNv

b
sff

~
 

图 2-14  动基座捷联罗经水平对准北向通道 

n
RNk

n
Nk

n
Nk vvv −= −1δ                    （2-29a） 



西北工业大学博士后研究工作报告                  第二章 捷联罗经快速初始对准技术 

28 

s
n
NkN

n
sfNk

n
Nk

n
Nk TvKfvv )~( 11 δ−+= −               （2-29b） 

s
n
NkNNkNk TvKpp δδδ 31 += −                 （2-29c） 

NkeN
n
NkcEk pRKv δδω −+−= /)1( 2               （2-29d） 

1/s 1/Re

KU1 KU2/Re

n
Nvδ

cEω

n
sfNf~

K(s)

b
sf

n
b

n
sf fCf ~~~
=

])~~~[(~~
c ×−−= ωCωCωCC b

n
n
in

b
n

b
ib

n
b

n
b

b
ibω~ b

sff
~

n
sfEf~

cNω
n

sfUf~
cUω

n
Nv

n
RNv

n
Rv  

图 2-15  动基座捷联罗经方位对准 

n
RNk

n
Nk

n
Nk vvv −= −1δ                    （2-30a） 

s
n
NkU

n
sfNk

n
Nk

n
Nk TvKfvv )~( 11 δ−+= −              （2-30b） 

eU
n
NkcEk RKv /)1( 2+−= δω                （2-30c） 

)1/()/( 413 sUcUkNs
n
NkUcUk TKTvK ++= −ωωδω         （2-30d） 

2.4.2 捷联罗经动基座初始对准步骤 

与静态捷联罗经初始对准稍有不同，将动基座捷联罗经初始对准划分为以下

三个步骤。 

①方位角未知情况下的水平对准 

为了后文描述方便，以下用 ),,( ψγθn
bC 表示由俯仰角θ、横滚角γ 和方位角ψ

构成的姿态矩阵 n
bC 。 

在方位角完全未知情况下，不妨将它的初始设置值假设为零，又因为载车和

舰船等运载体在初始对准过程中水平姿态角通常不大，所以可以假设两个水平姿

态角初始设置值也为零。先初始化捷联罗经姿态矩阵为 )0,0,0('n
bC ，由东向和北

向通道一起共同构成水平对准方案，外界参考速度一般是相对于运载体坐标系b

系而言的，而不是在导航系 n系下的投影，例如车载里程计输出或舰船的多普勒
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测速仪输出。由于方位角完全未知，方位误差角可能比较大，此时可将地球自转

角速率等效为陀螺漂移，作为水平对准的干扰量，通过分析三阶水平对准回路易

知，地球自转干扰不影响水平对准的精度，稳态精度仍然取决于加速度计零偏误

差。虽然外界参考速度噪声一般比较大，通过罗经水平对准图 2-13 和图 2-14 后

往往可以获得比较平滑和准确的水平姿态角（俯仰角θ 和横滚角γ ）、并且还有

运载体速度。 

例如，利用激光捷联惯导系统作跑车试验，由里程计提供速度参考信息，里

程计的刻度因子 ODK ≈0.082m/脉冲，惯导坐标系与车体坐标系之间的安装误差

已经过标定和补偿[40]。先进行 5min 的静基座初始对准，对准完毕后紧接着进行

纯惯性导航，再启动载车进入行驶状态，在行驶状态下除纯惯导外同时实施方位

角未知情况下的水平对准，以纯惯导信息（姿态矩阵 'n
bINSC 、速度 n

INSv~ ）为参考基

准评价罗经水平对准的性能。由于里程计提供的是相对于车体坐标系的速度信

息，因此需利用计算捷联罗经姿态矩阵 'n
bCPSC 转换至导航系，然而由于此时的方

位角完全未知，转换后的速度只能是名义上的东向和北向速度量。设里程计输出

速度 

[ ]T0/0 skOD
b
OD TNK=v              （2-31） 

其中 sT 为采样周期， kN 为一个周期内输出的里程计路程增量脉冲数。以

)0,0,0('n
bCPSC 为罗经水平对准姿态初值、 b

OD
n
bCPS

n
OD vCv '' = 为参考速度，并选择阻尼

时间参数 dT =100s，为了便于比较罗经对准与纯惯导在运载体系下的速度，进行

坐标变换 

'' n
CPS

n
bCPS

b
CPS vCv = ，  '' n

INS
n
bINS

b
INS vCv =           （2-32） 

其中 [ ]T,,,
b

UCPS
b

FCPS
b

RCPS
b
CPS vvv=v 、 [ ]T,,,

b
UINS

b
FINS

b
RINS

b
INS vvv=v 分别为罗经和纯

惯导在运载体系下的速度，下标 UFR ,, 分别表示车体系的右、前和上方向。 

图 2-16 和图 2-17 显示的是方位角未知情况下的罗经水平对准试验结果，其

中蓝色实线为纯惯导输出，红色点划线为罗经输出，图 2-17 右边部分紫色虚线

为里程计 1s 平均的速度输出。从图中可以看出，经过 100s 左右的调节期后罗经

姿态与纯惯导姿态重合很好（误差小于 1′），速度图中纯惯导速度缓慢发散，在

500s 后载车停止但纯惯导速度并不为零。见图 2-17 右边部分，在载车行驶时罗

经速度和里程计 1s 平均速度能较好跟随纯惯导速度变化，并且在载车停止时，

罗经速度和里程计 1s 平均速度迅速衰减为 0，但是放大的小图中显示里程计 1s

平均速度噪声比较大，若把 1s 的平滑时间适当增长有利于降低噪声，不过当载

车速度剧烈变化时它会带来严重相位延迟的负面效应，当里程计当量比较大或里
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程计机械联接软轴的扭转刚度不足时，平均速度法在精度和相位延迟之间的矛盾

会更加突出，往往难以权衡使之均得到满意的结果。因此，罗经水平对准法是求

得运载体系速度的一种比较理想的方法，它综合了里程计测量长期稳定性强和惯

导动态范围宽的优点，即具备测量不发散、实时性好和精度高等特点。从图 2-16

中姿态角精度可以想到，罗经水平对准法还适合应用于确立水平基准或垂直基

准，亦具备精度高和长期稳定性好的特点。 

 

图 2-16  俯仰角和横滚角 

 

图 2-17  载车右向和前向速度 
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事实上，通过前面的分析不难发现，如果以右向陀螺、前向加速度计和里程

计测量构成前向水平对准通道，以前向陀螺、右向加速度计和车体右向速度为零

（转弯时在零附近波动）的约束条件构成右向水平对准通道，也可得到精度与图

2-16 和图 2-17 一样的试验结果。 

进一步的试验还发现，如果惯组与里程计之间的杆臂补偿不充分，或者当转

弯过程中车轮转向定理的规律性有偏差时，则转弯条件下右向通道参考速度为零

的条件被破坏，将导致横滚角和右向速度计算误差稍微变大，如加大阻尼振荡周

期 dT 会降低误差幅值，但是增长了对准时间。这也从一个侧面反映了，要在短

时间内实现动基座对准，结果水平姿态误差可能比较大，如再以此水平信息进行

纯惯性导航，纯惯导误差必然发散很快。一般的应用中(在重力场下并且水平加

速度过载不大时），SINS/测速仪或 SINS/GPS 组合导航一段时间之后，如断开外

界参考信息，再进行纯惯性导航，会发现此时的纯惯导定位精度往往不如利用静

基座条件对准后的纯惯导定位精度高，其中一个重要原因就在于前者水平对准精

度不如后者高（虽然前者方位精度可能高于后者，但是纯惯导初期的水平姿态误

差比方位误差对速度误差的影响更直接和严重）。 

②粗略方位自对准 

 在第四章典型的大方位失准角速度误差方程（4-19）式中，它的参考速度是

n 系的真实速度 nv ，该速度误差方程常应用于这两种场合：大方位失准角静基

座初始对准或大方位失准角 SINS/GPS 组合初始对准，前一场合中 n系参考速度

已知且恒为零，后一场合由 GPS 实时提供 n系的参考速度。而在本章捷联惯导与

里程计构成的系统中，尚未初始对准之前，无法得到 n 系参考速度，至多只能由

里程计提供b 系下的速度，前面说过利用捷联罗经水平对准能提供比较准确的b

系速度，所以下面就利用该速度作为真值参考，推导大方位角下（ Uφ 任意而 Eφ 和

Nφ 为小量）方位失准角与纯惯导速度误差之间的近似关系。 

将捷联惯导比力方程 

nnn
ie

n
in

b
sf

n
b

n gvωωfCv +×+−= )(  

作坐标变换，投影至b 系（推导过程可详见第三章 3.2.2 小节（3-15）式），得 

nb
n

bn
ie

b
n

b
ib

b
sf

b gCvωCωfv +×+−= )(              （2-33） 

而（2-33）式在实际计算时采用 

nb
n

bn
ie

b
n

b
ib

b
sf

b gCvωCωfv ~~)~~(~~
'' +×+−=              （2-34） 

不记重力误差、加速度计比力和陀螺角速度测量误差，并忽略 n
ie

b
nωC ~

' 和 n
ie

b
nωC 的
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影响，将（2-34）式减去（2-33）式，得速度误差 

])()([

)(~
''

'

'
nn

n
bb

ib
n
b

b
n

nb
n

b
n

bb
ib

bbb

gCIδvωCC

gCCδvωvvvδ

−+×−=

−+×−≈−=
          （2-35） 

整理得 

nn
n

bb
ib

n
b

bn
b gCIδvωCvδC )()( ''' −=×+  

即 

nn
n

bb
in

n
b

bb
bn

n
b

bn
b gCIδvωCδvωCvδC )()()( '

'
'

'
'' −=×+×+       （2-36） 

考虑到 

bn
b

bb
bn

n
b

bn
b

n dtd vδCδvωCδvCvδ +×== )(/)( '
'''        （2-37） 

同理 b
in 'ω 是个小量忽略其影响，因此（2-36）式可近似为 

nn
n

n gCIvδ )( '' −=                    （2-38） 

将第四章的（4-22）式变换矩阵 'n
nC 各元素代入（2-38）式，展开并只取前两分

量得 

N
n
E gv φδ −='                      （2-39a） 

E
n
N gv φδ ='                       （2-39b） 

由此可见，计算坐标系下的东向速度是北向姿态误差的线性函数，北向速度与东

向姿态误差也成比例关系，它与静基座速度误差（2-24）式形式上完全一样。 

 根据大方位失准角误差方程（4-26a）式简化，即忽略陀螺漂移和 n
enω 影响，

近似有 

UNNUE ωφωφφ +−≈ )sin(                （2-40a） 

UENUN ωφωφφ −−≈ )cos1(               （2-40b） 

NUEU ωφφφ )cos(≈                   （2-40c） 

由于水平误差角 Eφ 和 Nφ 是小角度，进一步近似得 

NUE ωφφ )sin(−≈                     （2-41a） 

NUN ωφφ )cos1( −≈                   （2-41b） 

0≈Uφ                         （2-41c） 
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将（2-39）式再微分一次并将（2-41）式代入，建立速度误差与大方位误差角 Uφ

之间的关系 

)1(cos' −≈ UN
n
E gv φωδ                 （2-42a） 

UN
n
N gv φωδ sin' −≈                   （2-42b） 

注意，结论（2-42）式与（2-25）式在形式上完全相同，从误差定义和推导

过程可以看出，前者（2-42）式速度误差以真值速度在计算坐标系 'n 系投影为

参考基准，而后者（2-25）式是以 n系投影的真值零速度为参考基准，在本章b

系辅助动基座对准且方位角未知时， n 系投影的真值速度不可知，因此（2-42）

式适用于近似已知b 系参考速度的动基座速度误差特性（静基座可视为特例），

而（2-25）式原则上只适用于静基座情况。 

根据阶段水平对准①的分析，经过水平对准后，能够满足水平姿态误差比较

小和速度精度比较高的要求，但是还应假设方位误差为大误差角，设水平对准结

束时刻 1ht 获得姿态矩阵 )( 1
'

h
n
bCPS tC 和速度 )( 1

'
h

n
CPS tv 。粗略方位自对准阶段中，将捷

联惯导中陀螺和加速度计的采样数据复制成两份拷贝，并应用两种不同的算法进

行解算。一种算法是，继续①阶段的水平对准，经过一段时间（如 2分钟）至 Utφ
时刻，假设罗经姿态矩阵和速度分别变为 )( 1

'
Uh

n
bCPS tt φ+C 和 )( 1

'
Uh

n
CPS tt φ+v ；另一种

算法是，在大方位误差角条件下进行捷联惯导速度解算，近似算法为 

])~[( '
'' ×−= n

ie
b

INSn
b
ib

n
bINS

n
bINS ωCωCC               （2-43a） 

nn
INS

n
ie

b
sf

n
bINS

n
INS gvωfCv +×−= ''' 2~

             （2-43b） 

其中选择姿态矩阵初始值为 )()0( 1
''

h
n
bCPS

n
bINS tCC = 和速度初值为 )()0( 1

''
h

n
CPS

n
INS tvv = ，

假设导航至 Utφ 时刻，捷联惯导姿态矩阵和速度分别变为 )('
U

n
bINS tφC 和 )('

U
n
INS tφv 。 

 由（2-37）式中速度误差的定义 bn
b

n δvCδv '' = ，进一步将其展开并表示为捷

联惯导和罗经速度如下 

''''' )~( n
CPS

n
INS

b
CPS

b
INS

n
b

bn
b

n vvvvCδvCδv −=−==           （2-44） 

 若记 [ ] )()()()()( 1
''T''' ttttvtvt h

n
CPS

n
INS

n
N

n
E

n +−=∗= vvδv δδ 。一方面由水平误差

角 Eφ 和 Nφ 初始值很小和（2-39）式，近似得 0)0()0( '' == n
N

n
E vv δδ ；另一方面考虑

到罗经水平对准提供的速度准确，即有 0)0()0( '' == n
N

n
E vv δδ 。有了这两个状态初

始值， 后根据（2-42）式作二次积分并移项，可得 

1)/()(2cos 2' += UNU
n
EU tgtv φφ ωδφ              （2-45a） 
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)/()(2sin 2'
UNU

n
NU tgtv φφ ωδφ −=               （2-45b） 

至此，构造修正矩阵 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡ −
=

100
0cossin
0sincos

UU

UU

U φφ
φφ

φC  

对 )('
U

n
bINS tφC 作一次修正，即 

zU
n
bINSU

n
bINS tt φφφ CCC )()(~ '' =                （2-46） 

此时， )(~ '
U

n
bINS tφC 中包含粗略的方位角 INSψ ，但是其中俯仰角横滚角的误差可能

比较大，反而是在 )( 1
'

Uh
n
bCPS tt φ+C 中包含准确的俯仰角 CPSθ 和横滚角 CPSγ 信息，因

此可以使用这种方式来构造后续对准阶段的姿态矩阵初值： ),,(' INSCPSCPS
n
b ψγθC 。 

③罗经方位对准 

具备水平和粗略方位对准后，便可利用图 2-13 东向通道和图 2-15 罗经方位

通道共同进行罗经方位对准。 

值得指出的是，图 2-13～图 2-15 中的外界参考速度理论上是相对于导航坐

标系 n系的准确速度，而实际应用时参考速度往往是在运载体坐标系b 系下测量

的，由于b 系下的速度测量误差和罗经方位对准过程中方位角也存在误差，致使

参考速度从b 系至 n 系的坐标变换过程中会引起等效的东向和北向速度误差，更

细致的分析还可以考虑这些误差对罗经方位对准精度的影响。在航海陀螺罗经理

论中分析指出：运载体等效东向速度误差不影响方位对准精度，而等效北向速度

误差分量 n
Nvδ 影响罗经方位对准精度 Uφ ，它们之间的关系可以用公式表示成[25] 

Lvn
N

U sec
π5

δφ =                      （2-47） 

其中 n
Nvδ 的计量单位为 kn（kn-节，1kn=1 海里/h≈0.515m/s）， Uφ 的计量单位为

º。例如当方位精度取 Uφ =0.1º×sec(L)时，则 n
Nvδ =0.1×5π≈1.57kn。再假设

运载体行驶速度 20kn，参考速度相对测量误差为 0.1%，并且初始罗经方位误差

为 Uφ =1º×sec(L)，则按勾股定理估计等效北向速度误差 大值为 n
Nvδ =20kn×

sqrt[(0.1%)2+(1º)2]≈0.35kn，其可能造成的罗经方位对准误差为 Uφ =0.35/(5

π)×sec(L)≈0.02º×sec(L)，这对于惯性级导航系统而言，参考速度造成的罗

经方位对准误差基本可以忽略不计。但是当运载体速度很大时，如飞机飞行时一

般可达 200m/s，则采用b 系下的参考速度辅助,如无线电测速雷达,进行初始对准

将会产生比较大的方位误差，这是罗经方位对准法难以在高速运载体上应用的一
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个原因。然而，如果参考速度是相对于 n系而言的，如采用 GPS 速度信息，就不

存在上述速度坐标转换原理上的误差了。 

此外再说明一点，初始纬度装订误差也会引起罗经方位对准误差，但是相同

的纬度误差造成的方位对准误差随运载体所处纬度不同而不同。图 2-18 显示的

是在 1º纬度误差下所处纬度与方位对准误差之间的关系[18]。例如在纬度 30º处，

假设罗经方位对准过程中纬度装订误差为 0.1º，通过图中曲线查得横坐标 30º

时对应的纵坐标约为 0.03º，因而求得纬度误差 0.1º引起的方位对准误差为

0.1×0.03º×sec(30º)=0.0035º，如此小的误差完全可以忽略不计。因此，在罗

经方位对准过程中可以不必进行运载体位置更新（显然，在水平对准和方位粗对

准期间方位未知，也无法实施正确的位置更新），在对准算法中始终以初始纬度

代替所需真实纬度，能够获得较好的方位对准效果。 

 

图 2-18  不同纬度处 1º纬度误差引起的方位对准误差 

 实际上，由于在罗经方位对准期间具备一定的方位精度，如果借助于东向通

道控制律中的速度 n
Ev 和北向通道速度 n

Nv ，则可进行粗略的动基座下运载体水平

位置更新解算，实现该阶段位置变化的近似补偿。 

2.4.3 动基座初始对准中的位置导航 

前面说过，在动基座初始对准过程中，特别是在水平对准和方位粗对准期间，

由于方位角未知，无法进行正确的位置导航，虽然动基座对准过程中运载体运动

引起的位置误差对捷联罗经初始对准影响不大，但是，如果要进行运载体定位的

话，该误差往往不能忽略，例如运载体以 5m/s 的速度行驶，则 10min 的对准过

程将可能造成 3km 的位置误差，因此，有必要在初始对准之后利用逆向导航技术

再进行一次精确的位置导航解算，过程叙述如下： 

①进行捷联罗经动基座初始对准，对准结束时获得姿态矩阵 )(~
e

n
b tC ，并将从

对准起始时刻 st 至结束时刻 et 的陀螺、加速度计和辅助参考速度采样数据存储下
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来； 

②以 )(~
e

n
b tC 为姿态矩阵初值，并不妨以 st 时刻的运载体位置为位置初值，进

行逆向航位推算，从 et 时刻逆向导航解算至 st 时刻，获得 st 时刻姿态矩阵 )(~
s

n
b tC ； 

③以 )(~
s

n
b tC 为姿态矩阵初值，并以 st 时刻的运载体位置为位置初值，进行正

向航位推算，从 st 时刻导航解算至 et 时刻，便可得到 et 时刻的运载体位置 )( etP ，

终达到位置导航的目的。 

利用以上三个步骤，即能实现动基座姿态矩阵初始对准，又能求得对准过程

中的运载体位置，捷联罗经动基座初始对准与位置导航时序安排如图 2-19 所示。 

st et1.保存数据

1.1水平对准

1.2粗略方位自对准

2.逆向航位推算

)(~
e

n
b tC

3.正向航位推算
)(),(~

ee
n
b tt PC

1.3罗经方位对准

00,γθ 111 ,, ψγθ

0t 1t

)(~
s

n
b tC

)( stP

 

图 2-19  初始对准与位置导航时序安排示意图 

但是需要指出的是，该方法不能实时计算运载体在对准过程中的位置，而只

能获得事后处理的位置。此外，还必须根据导航计算机数据处理能力的强弱，在

et 时刻之后继续实施一小段时间的采样数据存储，以备在导航计算机处理完过程

③之后进行导航使用，也就是说，必须在 et 时刻后再经历一小段时间才能提供实

时的导航信息。 

2.4.4 车载动基座初始对准与导航试验 

2007 年 7月 16日～18日在西安航天时代电子仪器公司第十六研究所附近进

行了动基座初始对准试验，试验设备主要包括：激光捷联惯组、里程计、高精度

GPS 接收机、载车、导航计算机及相关电源等，其中激光陀螺漂移误差约为 0.007

º/h，加速度计零偏误差约为 5×10-5g，里程计输出脉冲当量为 0.08194m/脉冲。

里程计的测量为动基座初始对准提供参考速度输入，利用 GPS 进行对准起始位置

装订和作为对准结束时导航位置比较的参考，但在初始对准过程中间 GPS 不起作

用。若要在载车运动中实时考察动基座初始对准的精度存在比较大的困难，因此，

设计了如下六步骤的动基座初始对准试验和精度评估方案： 

①捷联惯组预热准备好后，运行初始对准程序，接收 GPS 位置作为起始位置，

开始存储陀螺、加速度计和里程计采样数据，并进入水平对准。 
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②启动载车，水平对准大约 1min，接着进行 1min 粗略方位自对准，以此时

的粗略姿态矩阵和初始位置为初值，并利用前面 2min 的存储数据作逆向航位推

算至起始点，求得起始点粗略姿态矩阵； 

③以起始点粗略姿态矩阵为初值进行罗经方位对准，整个对准过程中可不停

车，载车行驶速度约为 5～8m/s，总里程大约 4km； 

④行驶至 10min 时停车，对准程序完成罗经方位对准解算后，以 10min 时的

姿态矩阵和初始位置为初值，并利用前面 10min 的存储数据再作逆向航位推算至

起始点，求得起始点精确姿态矩阵； 

⑤以起始点精确姿态矩阵和初始位置为初值，并利用存储数据作正向航位推

算至当前点，记录下捷联惯导的方位角Ψ、航位推算的经度λ和纬度 L，把它们

当作捷联罗经初始对准的方位和位置结果，结束初始对准程序； 

⑥保持载车不动，记录此时 GPS 输出的经度λ′和纬度 L′，并利用常规对准方

法进行一次 5min 静基座初始对准，记下对准方位角为Ψ′，将这些值作为捷联罗

经初始对准的方位和位置比较参考基准。 

总共进行了六组试验，结果如表 2-1 所示。在其它试验中已经测得该套惯导

设备的静基座初始对准方位精度优于 2′，因此可以认为表 2-1 中方位误差主要是

由捷联罗经初始对准引起的，其均方差约 0.112º（1σ）；此外，导航位置的经

度和纬度误差也比较小，经度误差为 1.67m，纬度误差为 4.50m，相对于载车总

行驶里程而言，相对位置误差约为 0.1%。该试验表明，所提初始对准方法在完

成捷联矩阵初始对准的同时，还具备了精确位置导航的能力。 

表 2-1  初始对准试验结果 

方位对准及误差 / ° 经度导航及误差 纬度导航及误差 组 

别 Ψ Ψ′ 误差 λ/ ° λ′ / ° 误差/m L / ° L′ / ° 误差/m

1 50.920 50.839 0.081 109.017576 109.017559 1.61 34.184918 34.184957 -4.30 

2 263.816 263.727 0.089 108.984471 108.984491 -1.77 34.174686 34.174644 4.73 

3 51.881 52.038 -0.157 109.017497 109.017532 -3.14 34.185006 34.184932 8.33 

4 263.212 263.181 0.031 108.983486 108.983493 -0.62 34.174551 34.174536 1.69 

5 50.888 51.016 -0.128 109.016814 109.016841 -2.47 34.184534 34.184473 6.85 

6 265.135 265.052 0.083 108.982266 108.982284 -1.61 34.174467 34.174426 4.61 

统计误差(1σ) 0.112  1.67  4.50 

 

2.5 本章小结 

本章比较详细地推导了逆向导航算法。在分析经典平台罗经初始对准的原理
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的基础上，提出了捷联罗经初始对准算法。在罗经方位对准中，较大的初始方位

误差角一般将导致罗经方位收敛过程中振荡次数较多，但是对准精度往往只取决

于后期的振荡收敛精度，因此，若借助于逆向导航算法和 SINS 数学平台多样性

的特点，在罗经方位对准的前期和后期还可以利用相同的采样数据序列，先进行

降低初始方位误差处理，再进行具有精度决定性的方位对准，有利于进一步缩短

初始对准时间。此外，应用捷联罗经方法进行动基座初始对准，并借助于逆向导

航算法，既能够完成初始对准又能够实现运载体运动的位置导航，为 SINS 动基

座初始对准提供了一个崭新的思路，特别在军事应用中具有重要的参考价值。同

样的道理，在应用 优估计方法的卡尔曼滤波算法中，滤波初值选择一般会影响

滤波收敛速度，粗大的初始值会导致收敛变慢，若将逆向导航算法应用于捷联惯

导卡尔曼滤波精对准中，也存在节省粗对准时间和进一步缩短精对准时间的余

地。 
 
 

附录：惯性器件斜坡性误差对初始对准精度的影响 

 
在静基座下，以 SINS 静态导航速度误差 nvδ 作为观测量进行卡尔曼滤波估

计，其小失准角条件下的姿态和速度误差方程分别为 
n
ib

n
in δωφωφ −×−=                      （A1a） 

n
sf

n
sf

n δfφfvδ +×=                      （A1b） 

其中 [ ]TUNE φφφ=φ ， n
ibδω 为等效在 n 系投影的陀螺测量误差， n

sfδf 为等效加

速度计测量误差。假设陀螺测量误差是常值漂移误差 nε 与斜坡漂移误差 nε′ 之和，

形式上记为 ∫ ′+= nnn
ib εεδω ，并且加速度计测量误差是常值零偏 n∇ 与斜坡零偏

n∇′ 之和，即 ∫∇′+∇= nnn
ibδf 。静基座下近似有 [ ]T00 gnn

sf −=−= gf ，展开（A1）

式，并且只考虑速度误差的水平分量，得 

∫ ′−−−= n
E

n
EUNNUE εεφωφωφ                （A2a） 

∫ ′−−−= n
N

n
NEUN εεφωφ                    （A2b） 

∫ ′−−= n
U

n
UENU εεφωφ                    （A2c） 
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∫∇′+∇+−= n
E

n
EN

n
E gv φδ                   （A2d） 

∫∇′+∇+= n
N

n
NE

n
N gv φδ                    （A2e） 

由（A2d）式和（A2e）式移项整理得 

g

v n
E

n
E

n
E

N

)( ∫∇′+∇+−
=

δ
φ                   （A3a） 

g

v n
N

n
N

n
N

E
∫∇′+∇−

=
)(δ

φ                   （A3b） 

将（A3b）式两边再微分一次得 

g
v n

N
n
N

E
∇′−

=
δφ                        （A4） 

由（A2a）式移项，并将（A3a）式和（A4）式代入，整理得 

)/tan()tan(

/)(/)(

N

n
N

N

n
E

n
E

n
E

n
E

N

n
N

n
E

N
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n
E

n
E

n
E

n
E

n
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E
n

E
n
ENU

U

gL
gg

vL
g
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gvgv

ωω

εε

ω
δδ

ω

δεεδω

ω

φεεφω
φ

∇′
−

′+
−

∇′+∇
+−−=

∇′−−′−−∇′+∇+−
=

−′−−
=

∫∫

∫∫

∫

  （A5） 

至此可知，由于以速度误差为观测量，可以假设速度误差及其各阶导数都是已知

的，因此，从（A3）式和（A5）式可得三个失准角的极限对准精度分别为 

g

n
N

n
N

ErrE
∫∇′+∇

−=,φ ， 

g

n
E

n
E

ErrN
∫∇′+∇

=,φ ， 

N

n
N

N

n
E

n
E

n
E

n
E

ErrU
gL

g ωω

εε
φ /tan,

∇′
−

′+
−

∇′+∇
= ∫∫

         （A6） 

如果不考虑斜坡性误差，上述结论与文献[6]一致。一般情况下，对于 ErrU ,φ 而言，

捷联惯组中加速度计相对测量精度比较高， L
g

n
E

n
E tan∫∇′+∇

项误差比较小可以忽
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略不计， ∞Uφ 的主要误差在于
N

n
E

n
E

ω

εε ∫ ′+
− ，而在预热阶段又要求快速对准时，由

N

n
N g
ω

/∇′
− 引起的误差也不容忽视。从数量上看，1mg/h 的北向加速度计零偏变化 

率与 0.057º/h 的东向陀螺常值漂移等效，即有 1mg/g/h≈0.057º/h。 

 例如，图 A-1 为某一石英加速度计温控启动阶段输出曲线。试验时使用温控

加热表头从室温（约 22℃）加热到稳定温度 58℃，加热过程约 10min，共计测

量 40min。在加速度计反馈回路中串联高精度电阻，加速度计测量比力输出当量

约为 1g/1.2V，使用自制的 V/F 采样板和 6位半高精度电压表同时采集电阻两端

电压值。图 A-1 中实线为 V/F 的 10s 平均输出（业已经过脉冲当量转换）、虚线

为电压表读数输出，由图可见，在前 10min，加速速记输出变化约[-3.9mV - 

(-4.55mV)]×1g/1.2V≈0.54mg,10min 后电压表输出变化很小，而 V/F 输出还变

化了[-4.55mV - (-4.7mV)]×1g/1.2V≈0.13mg。如果以该加速度计作为北向加

速度计，前十分钟等效为东向陀螺漂移 0.54mg/g/10min≈0.186º/h，而后半小

时等效为东向陀螺漂移 0.13mg/g/30min≈0.015º/h。因此，该 V/F 采样板还不

能满足快速高精度初始对准的要求，有待于改进。 

 

图 A-1  加速度计温控启动阶段输出曲线 

不难理解，如果不使用以速度误差作为观测量的滤波方法，而将对准时间段

内惯性器件测量输出取平均，再直接利用传统解析式对准方法进行初始对准，则

对准极限误差为 
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g

n
N

ErrE
∇

−=,φ ，
g

n
E

ErrN
∇

=,φ ，
N

n
E

n
E

ErrU L
g ω

εφ −
∇

= tan,         （A7） 

其中，符号 ×表示对准时间段内测量误差×的平均值，由此可见，北向加速度斜

坡误差不影响方位对准精度，从某种意义上说（当北向加速度斜坡误差比较大

时），静基座下解析式初始对准方法的方位对准精度比滤波法的精度高。 
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第三章 一种新的动基座初始对准技术 

3.1 引言 

传统的初始对准过程一般包含两个阶段：粗对准阶段和精对准阶段，精对准

阶段在粗对准的基础上，必须假设在事先具备有一定精度的初始粗略姿态信息的

条件下才能进行，通过滤波模型估计失准角，也就是说在这些精对准方法中粗对

准阶段是必不可少的。在运载体运动的环境下，与运载体角运动相比地球自转角

速率很小，传统解析式初始粗对准方法误差大甚至不可用。如何使捷联惯导系统

（SINS）在运动条件下，譬如载车行驶中或舰船航行时难以获得粗略初始姿态矩

阵条件下，实现精确初始对准是一项非常值得研究的课题。除了上一章研究捷联

罗经动基座初始对准外，本章将介绍和研究一种新的动基座初始对准方法。 

近年来，一些研究者提出了一种以惯性坐标系作为参考基准进行晃动干扰基

座初始对准的新方法[16-20]，其基本原理是：以陀螺测量输出跟踪惯性坐标系的变

化，将加速度计输出在惯性系中投影，当滤除运载体对地加速度影响后，可“观

测”到地球自转引起重力加速度 g 在惯性系中缓慢漂移旋转，g 的漂移是在以地

球自转轴为主轴的一个锥面内，如图 3-1 所示， 终可从 g 的漂移图中确定出地

理北向。本章打算拓展这一思路，研究利用外界速度辅助，无需经过粗对准阶段，

直接实现 SINS 动基座精确初始对准的问题，该方法不仅适用于晃动干扰基座还

适用于运动基座情况。 

 

图 3-1  在惯性系中 g 的锥面运动图 

很容易证明：在运载体运动状态下，如果没有外界辅助信息，仅靠捷联惯组
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自身陀螺和加速度计的测量是不能实现自主初始对准的，至少运动的影响会降低

惯导系统初始对准的精度。下面举个简单算例证实运动对初始对准精度的影响。 

若以水平速度或位置误差作为观测量进行初始对准，暂且只分析一下 SINS

方位误差与北向速度误差、或方位误差与北向位置误差之间的关系。假设除方

位误差角 Uφ 外，不考虑其它误差因素的影响，则根据 SINS 误差方程进行简化，

在短时间内（如小于 10min）惯导的北向速度误差 n
Nvδ 与方位误差角的关系，或

纬度误差 Lδ 与方位误差角的关系可近似表示为 

2)cos(
2
1)( tLgtv Uie

n
N φωδ −=                （3-1） 

3)cos(
6
1)( tLgtLR Uiee φωδ −=               （3-2） 

上式说明，北向速度误差与方位误差角成正比并与时间平方成正比，纬度误差与

方位误差角成正比并与时间立方也成正比。例如，设 Uφ =1 mil=0.06º=3.6′（mil-

密位，1 mil= 6000/π2 rad），t =300s，则 n
Nvδ ≈-0.034 m/s×cos(L)， LReδ ≈-3.4 

m×cos(L)。换言之，例如水面上自由飘浮的船只，若在对准过程的 300s 内船上

惯组以极端特殊的 加加速向北运动-3.4 m×cos(L)（或北向速度增加-0.034 

m/s×cos(L)），则在一般对准算法中该运动与方位误差角是无法区分的，即该运

动会造成方位误差。实际上，北向 加加速度与等效北向加速度计的斜坡零偏、

或等效东向陀螺漂移类似，它们对方位对准精度影响是相同的（详见第二章附

录）。当然如果该运动不是 加加速的，其对方位对准结果的影响分析起来就比

较复杂了。再比如，当 t =1800s 而其它条件不变时，则 n
Nvδ ≈- 1.21 m/s×cos(L)，

LReδ ≈- 725.94 m×cos(L)，反过来看，在长时间对准时，只要运载体速度和位

置无太大变化，运动对方位对准精度的影响要小得多，其根本原因在于以增长时

间为代价平滑运动干扰。由上述分析可见一斑，在动基座下要短时间内提高方位

对准精度就必须引入外界辅助措施以测量惯组的运动，对运动量进行补偿，降低

或消除运动的影响，并且辅助设备还必须具备一定的测量精度。 

运载体运动的常见辅助测量方式主要可划分为两种类型：一种以里程计（或

测速仪）为代表，它是相对于载体坐标系输出的；另一种是 GPS 等定位导航系统，

它的输出是直接相对导航地理坐标系的。以下分两种情况分别介绍运动辅助测量

下动基座初始对准方法。 

3.2 里程计辅助动基座初始对准 

首先引入一些坐标系的定义和静基座下传统解析式初始对准算法，方便本章
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后面介绍动基座对准新算法。 

3.2.1 坐标系定义与解析式对准算法 

将本章所涉及到的所有坐标系概略介绍如下： 

①地心惯性坐标系（i系）： iox 轴在赤道平面内且指向春分点， ioz 轴指向地

球自转方向，三轴构成右手坐标系； 

②地球坐标系（e系）： eox 轴在赤道平面内且指向中央子午线， eoz 轴沿地球

自转方向，三轴构成右手坐标系，e 系与地球固连，e 系相对于 i 系的转动角速

率即为地球自转角速率 ieω ； 

③选取“东-北-天（E-N-U）”坐标系为导航坐标系（n系）； 

④定义“右-前-上（R-F-U）”坐标系为捷联惯导坐标系（b系），或称之为运

载体坐标系； 

⑤初始时刻惯性坐标系（ 0i 系）：在初始对准起始时刻（即当 00 == tt 时），

0iox 轴在当地子午面内且平行于赤道平面， 0ioz 轴指向地球自转方向，三轴构成

右手坐标系，初始对准开始后 0i 系三轴方向相对惯性空间保持不动； 

⑥初始时刻地球坐标系（ 0e 系）：原点为地球中心， 0eox 轴在赤道平面内且

指向初始对准开始时刻的当地子午线， 0eoz 沿地球自转方向，三轴构成右手坐标

系， 0e 系也与地球固连，并且 0e 系与 0i 系之间方位关系是前者只绕后者的 0ioz 轴

转动了 tieω 角度； 

⑦初始时刻导航坐标系（ 0n 系）：把初始对准开始时刻的导航坐标系定义为 0n

系，它相对地球表面固定不动，即不随捷联惯导在地球表面运动而运动； 

⑧初始时刻捷联惯导惯性坐标系（ 0bi 系）：在 0t 时刻 0bi 系重合于 b系，初始

对准开始后 0bi 系不随捷联惯导转动，即在惯性空间中保持指向不变。 

传统解析式对准算法如下： 

静基座下即捷联惯组静止不动时，加速度计的比力输出 b
sff

~
测量的是重力加

速度矢量 g在 b 系中的投影 bg− ，陀螺角速度输出 b
ibω~ 测量的是地球自转角速度

矢量 ieω 在 b系中的投影 b
ieω 。当对准地点的地理位置准确已知时，物理量 g和 ieω

在 n 系中的投影 ng 和 n
ieω 也是已知的。由姿态矩阵 n

bC 可建立如下两个转换关系

式 

nb
n

b
sf gCf =−

~
  和  n

ie
b
n

b
ib ωCω =~               （3-3） 

式中 [ ]T00 gn −=g ，g 为重力加速度大小； [ ]Tsincos0 LL ieie
n
ie ωω=ω ，L

为当地地理纬度， ieω 为地球自转角速率。通过（3-4）式可求得初始对准姿态矩
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阵 n
bC 。 
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−
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b
sf

b
ib

b
sf

b
ib

b
sf

b
sf

nn
ie

n

n
ie

n

n

n
b

fωf
ωf

f

gωg
ωg

g
C          （3-4） 

由于加速度计和陀螺测量存在噪声，通常采用一段时间内测量值取平均和姿态矩

阵 优正交化等方法提高初始对准精度。可以证明上述对准方法达到了 SINS 静

基座初始对准的极限精度[6]。 

3.2.2 里程计辅助动基座初始对准算法 

在动基座初始对准中，捷联姿态矩阵 n
bC 是一个时变的矩阵，后文中时变量

都以 )(t• 方式明确表示，将 t时刻的 )(tn
bC 拆写成如下两个矩阵相乘形式 

)()()( 0

0
ttt i

b
n
i

n
b CCC =                     （3-5） 

式中 

)())(()()()( 0

0

0

0

00

0

0

000

T ttttt e
i

n
e

n
e

n
e

e
i

n
e

n
n

n
i CCCCCCCC ==        （3-6） 

其中 )(tn
eC 、 0n

eC 和 0

0

n
eC 可由运载体所在点的经度和纬度求得， )(0

0
te

iC 可由初始对

准经历的时间 t实时确定，即 

⎥
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−
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⎣

⎡
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00

00

sin0cos
cos0sin

010
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LL
LLn

eC ，

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−=

100
0)cos()sin(
0)sin()cos(

)(0

0
tt
tt

t ieie

ieie
e
i ωω

ωω
C    （3-7） 

其中 0λ 和 0L 分别为对准起始 0t 时刻捷联惯导的经度和纬度， tλ 和 tL 分别为初始

对准 t 时刻的实时经度和纬度，将（3-7）式代入（3-6）式，经过合并整理，

终得 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

+Δ+Δ
+Δ−+Δ−

+Δ+Δ−
=

tiettiett

tiettiett

ietiet
n
i

LtLtL
LtLtL

tt
t

sin)sin(cos)cos(cos
cos)sin(sin)cos(sin

0)cos()sin(
)(

0

ωλωλ
ωλωλ

ωλωλ
C     （3-8） 

其中，记 t 时刻经度相对变化量 0λλλ −=Δ tt 。求得矩阵 )(
0

tn
iC 之后，姿态矩阵 )(tn

bC
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的实现就转化为求解 )(0 ti
bC 了， )(0 ti

bC 表示捷联惯导相对于初始时刻惯性空间的

变换矩阵。至此，将相对于导航坐标系的初始对准姿态矩阵 )(tn
bC 求解问题转化

为了以惯性空间为参考基准的变换矩阵 )(0 ti
bC 求解问题。进一步的，可将 )(0 ti

bC 拆

写成两部分，即 

)()( 00

0

0 tt b

b

i
b

i
i

i
b CCC =                     （3-9） 

在（3-9）式中，利用陀螺输出的角运动信息，通过捷联惯导姿态更新算法（3-10）

式可以很容易实时求得矩阵 )(0 tbi
bC ，即 

])()[()(
0

00 ×= ttt b
bi

i
b

i
b

bb ωCC                 （3-10） 

其中 ])([
0

×tb
biω 表示由陀螺测量输出 )()(

0
tt b

ib
b

bi ωω = 构成的反对称矩阵，并且易知对

准初始时刻的矩阵初值为单位矩阵，即 330 )(0
×= IC tbi

b 。 

因此，求解（3-9）式的关键在于求解 0

0

i
ib
C ，它表示两个惯性坐标系之间的变

换矩阵，易知它是一个常值阵，可根据捷联惯导比力方程（3-11）式通过适当的

变形后求得。 

nnn
ie

n
in

n
sf

n ttttt gvωωfv +×+−= )()]()([)()(         （3-11） 

其中 

)()()( ttt n
en

n
ie

n
in ωωω +=  

[ ]Tsincos0)( tietie
n
ie LLt ωω=ω  

[ ] [ ]TT sincos/tan)(/)(/)()( tttttet
n
Ee

n
Ee

n
N

n
en LLLRLtvRtvRtvt λλ−=−=ω  

这里不妨将地球近似为球体，其平均半径为 eR ，并将重力加速度矢量看作常值。 

以下详细叙述变换矩阵 0

0

i
ib
C 的求解过程。 

首先，将惯导比力方程（3-11）式改写成 

nn
sf

nn
ie

n
in

n ttttt gfvωωv =−×++ )()()]()([)(         （3-12） 

若由等式 )()()( ttt bn
b

n vCv = 两边同时求导，并考虑到 ])()[()( ×= ttt b
nb

n
b

n
b ωCC ，则可

得 )]()()()[()( ttttt bb
nb

bn
b

n vωvCv ×+= 。因此，可将（3-12）式写成 

nb
sf

n
b

bb
ie

b
in

n
b

bb
nb

bn
b

tttttt

tttt

gfCvωωC

vωvC

=−×+

+×+

)()()}()]()(){[(

)]()()()[(
    （3-13） 

上式合并化简为 

nb
sf

bb
ie

b
ib

bn
b tttttt gfvωωvC =−×++ )}()()]()([)(){(       （3-14） 
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或者为 

bb
sf

bb
ie

b
ib

b ttttt gfvωωv =−×++ )()()]()([)(          （3-15） 

显而易见（3-12）式和（3-15）式在表达形式上是完全相同的，两式中只相差上

下标符号b 和n 。将（3-14）式两边同时左乘以 )()()( 00 ttt b
n

i
b

i
n

bb CCC = ，即在 0bi 系

上投影得 

ni
n

i
i

b
sf

bb
ie

b
ib

bi
b ttttttt bb gCCfvωωvC )()}()()]()([)(){( 00

0

0 =−×++   （3-16） 

其中 )(tbv 是捷联惯组对地速度在b 系上的投影，可借助于外界测速仪测量再经

过适当安装偏差角和杆臂补偿后获得。 

在实际应用（3-16）式时需进行两点近似，其一是，初始对准完成之前

)()()( ttt n
ie

b
n

b
ie ωCω = 中的实时姿态矩阵 )(tb

nC 是未知的，因而只得将 )()( tt bb
ie vω × 忽

略了；其二是，在矩阵 )(0 ti
nC 中，初始对准时若捷联惯组发生移动且无法获取实

时的位置信息，则只能近似以初始经纬度代替之，即以 )(0~ ti
nC 代替 )(0 ti

nC ，参考

（3-8）式构造 )(
~

0
tn

iC 的表达式如下 
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经计算得误差矩阵 
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  （3-18） 

其中 0LLL tt −=Δ 。 

通过上述两点近似简化后，（3-16）式转化为 

ni
n

i
i

b
sf

bb
ib

bi
b

bb ttttt gCCfvωvC 00

0

0 ~)]()()()()[( ≈−×+       （3-19） 

例如，当运载体速度为 10m/s 时， )()( tt bb
ie vω × 的元素量级 大约为 7.3×10-5g，

大致与惯性级加速度计测量误差同量级，而行驶 300s 时位置变化 多 3000m，

相当于（3-18）式中经度或纬度 大误差 1.6′，或者相当于在（3-19）式中产

生了等效的重力偏斜误差，这与 300s 的地球自转角度变化 75′ 相比，可近似为

小量。上述列举的数值也说明了本节对准方法一般只适用于低速运动的环境，

这与第二章2.2.4节关于捷联罗经适用范围的结论是一致的。很明显，正如2.4.2
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节罗经方位对准中指出的位置变化补偿做法一样，在此处的对准过程中逐渐求

得了姿态矩阵后，亦可实时进行部分的运载体位置变化的补偿，它将会比上述

（3-19）式简单的两点近似处理效果更加合理和准确些。 

为了降低里程计测量和加速度计测量噪声干扰的影响，将（3-19）式两边同

时积分，并考虑到零初始值，得 

)()( 00

0

0 tt ii
i

i bb uCv =                     （3-20） 

其中记 

∫ −×+=
t

t

b
sf

bb
ib

bi
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i dsssssst bb

0

00 )]()()()()[()( fvωvCv        （3-21a） 

∫=
t

t

ni
n

i dsst
0

00 )()( ~ gCu                  （3-21b） 

求这两个积分式的关键在于构造（3-21a）式中的 )(sbv ，它表示运载体的对地加

速度，一般不能直接通过里程计测量到，如果直接由里程计的速度输出差分必

然带来很大的噪声。从第二章捷联罗经水平对准方法中知，水平对准之后可以

获得比较准确和平滑的运载体在b 系投影的速度，因而可以使用罗经速度差分法

构造 )(sbv 。因此，在使用本节新方法对准之前，往往还需先进行一段时间的罗

经水平对准，待罗经水平对准稳定后，才开始进行新方法初始对准，并且在新

方法对准整个过程中，同时使用罗经水平对准为新对准方法提供准确而平滑的b

系速度信息。 

在（3-20）式中，分别取 ltt = 和 mtt = 两个对准过程中的不同时刻，如中间

时刻和末了时刻，则有 )()( 00

0

0
l

ii
il

i tt bb uCv = 和 )()( 00

0

0
m

ii
im

i tt bb uCv = ，再利用同（3-4）

式一样的矩阵构造算法可立即求得常值矩阵 0

0

i
ib
C ，即 
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综上所述，动基座初始对准算法中将初始对准姿态矩阵 )(tn
bC 的实现分解成

)(
0

tn
iC 、 )(0 tbi

bC 和 0

0

i
ib
C 三部分，它们均以惯性坐标系作为参考基准，因此能有效

解决动基座角运动和线运动的干扰影响。 

当然，如果有条件作逆向导航解算的话，就可以在上述动基座对准（一次对

准）的基础上，再进行一次逆向航位推算，获得对准初始时刻的较为准确的姿

态矩阵，接着便可作正向导航计算运载体的位置，也就能够较准确地利用（3-16） 

式，而非近似的（3-19）式求解矩阵 0

0

i
ib
C ，进行二次对准。原则上，二次对准后

将获得比一次对准更精确的姿态矩阵，二次对准还能得到对准完成时刻的运载

体位置。 
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3.2.3 车载里程计辅助初始对准试验 

2007 年 7月 16日—18日在西安航天时代电子仪器公司第十六研究所附近进

行了车载动基座初始对准试验，试验设备主要包括：激光捷联惯组、里程计、GPS

接收机、载车、导航计算机及相关电源等，其中激光陀螺漂移约为 0.007º/h，

加速度计零偏约为 5×10-5g，里程计输出脉冲当量为 0.08194m/脉冲，GPS 定位

精度约为 10 m。里程计测量经过罗经水平对准法平滑处理后为动基座初始对准

提供参考速度输入，利用 GPS 位置信息装订对准的初始位置。若要在载车运动过

程中实时考察动基座初始对准的精度存在比较大的困难，因此，本试验设计了如

下的动基座初始对准试验方案： 

①捷联惯组预热准备好后，启动载车进入行驶状态； 

②在载车运动条件下运行动基座初始对准程序，对准过程中载车不停，平均

行驶速度约为 5m/s，初始对准至大约 10min 时结束对准； 

③动基座初始对准结束后，立即以对准结果建立初始姿态矩阵进行纯惯性导

航，进入姿态跟踪，再在短时间内停止载车，保持载车不动，记录下捷联惯组的

俯仰角θ1、横滚角γ1和方位角Ψ1，把它们当作动基座初始对准的结果； 

④保持载车不动，在载车静止条件下进行一次 5min 传统静基座初始对准，记

录静基座初始对准结果θ2、γ2和Ψ2，以其作为动基座对准的比较参考基准。 

总共进行了六组试验，结果如表 3-1 所示。在其它试验中已经测得该套惯组

的静基座初始对准方位精度优于 2′，因此可以认为表 3-1 中方位角误差Ψ1-Ψ2

项主要是由动基座初始对准引起的，经计算Ψ1-Ψ2的均方差约为 0.1º（1σ）。 

表 3-1  初始对准试验结果 

动基座对准 / (°) 静基座对准 / (°) 误差 / (°) 组 

别 θ1  γ1  Ψ1 θ2  γ2 Ψ2 θ1-θ2  γ1-γ2 Ψ1-Ψ2 

1 -0.791 0.989 50.924 -0.765 0.988 50.839 -0.026 0.001 0.085 

2 -0.651 1.296 263.884 -0.625 1.282 263.727 -0.026 0.014 0.157 

3 -0.908 0.589 51.985 -0.926 0.551 52.038 0.018 0.038 -0.053 

4 -0.010 0.808 263.359 0.019 0.805 263.181 -0.029 0.003 0.178 

5 -0.753 0.589 50.934 -0.730 0.597 51.016 -0.023 -0.080 -0.082 

6 0.641 0.803 265.131 0.634 0.780 265.052 0.007 0.023 0.079 

 

3.3 GPS 辅助动基座初始对准 

首先简要介绍一下在初始处准中 GPS 信息可能发挥的定姿作用。毫无疑问，
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不论是静止还是运动情况下，基于多天线的高精度 GPS 可以实时确定运载体的姿

态，但是这种高精度 GPS 定姿的价格通常比较昂贵，并且一般不适用于小型运载

体，不列入本节的讨论范围。在运动条件下单天线 GPS 也可以确定运载体姿态，

它的基本原理是：假设运载体的运动是协调的（即攻角和侧滑角均为零或很小），

GPS 输出导航系下的三维速度矢量 [ ]Tn
U

n
N

n
E

n vvv=v ，速度矢量与其水平投影间

的夹角为运载体俯仰角θ ，水平投影与北向之间的夹角为方位角ψ ，即有：
22 )()(/tan n

N
n
E

n
U vvv +=θ 和 n

N
n
E vv /tan −=ψ ，但是该方法难以精确求得横滚角γ ，

不过对于载车之类的运载体来说，可以近似认为横滚角在零附近变化。利用上述

单天线原理确定粗略姿态矩阵后，接着便可进入经典的精对准滤波估计失准角阶

段了，然而实际使用时，粗略姿态矩阵的精度取决于 GPS 的速度测量精度、运载

体的运动速度、以及运载体运动的协调性，特别在运载体低速运动时，姿态矩阵

精度受到了极大的限制，甚至在静止时失效。文献[26]研究了利用单天线 GPS 进

行飞行器姿态测量的方法，它根据飞行力学原理及使用加速度计辅助，即使在非

协调运动情况下也可以求得载体的三个姿态角，但是，在载车和舰船等相对低速

运动的运载体并且运动不受飞行力学原理类似规律支配的情况下，依然不容易求

得这三个粗略的姿态角。 

3.3.1 GPS 辅助动基座初始对准算法 

与里程计辅助动基座初始对准方法稍有不同，现把惯导比力方程（3-11）式

改写成 

nnn
ie

n
in

nn
sf ttttt gvωωvf +×+−−=− )()]()([)()(         （3-23） 

将（3-23）式两边同时左乘 )(00

0
ti

n
i
i

b CC ，得 

})()]()([)(){()()( 00

0

0 nnn
ie

n
in

ni
n

i
i

b
sf

i
b ttttttt bb gvωωvCCfC +×+−−=−  （3-24） 

再将上式两边从 0t 时刻到 t时刻积分得 

)()( 00

0

0 tt ii
i

i bb uCv =                    （3-25） 

其中 

∫−=
t

t

b
sf

i
b

i dssst bb

0

00 )()()( fCv               （3-26a） 

∫ +×+−−=
t

t

nnn
ie

n
in

ni
n

i dsssssst
0

00 })()]()([)(){()( gvωωvCu    （3-26b） 

不妨称 )(0 tbiv 和 )(0 tiu 为惯性视速度。 后，在（3-25）式中，分别取 ltt = 和 mtt =

两个不同初始对准过程中的时刻，则有 )()( 00

0

0
l

ii
il

i tt bb uCv = 和 )()( 00

0

0
m

ii
im

i tt bb uCv = ，
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再利用同（3-22）式一样的算法，可立即求得常值矩阵 0

0

i
ib
C 。 

以下将（3-21）式与（3-26）式作个比较。里程计辅助初始对准的特点是除

重力矢量（重力矢量在 n 系投影是已知的）外将比力方程其它项都投影至b 系，

因为里程计是相对于 b 系测量的，由于对准实现之前姿态矩阵未知，只得在

（3-21a）式中将与姿态矩阵有关的计算量 )()( tt bb
ie vω × 忽略，又由于对准过程中

运载体运动引起的位置变化未知，只得在（3-16b）式中将与位置变化有关的计

算量 )(
~

tn
nC 忽略。而 GPS 辅助动基座初始对准的特点是，GPS 可提供 n系下的速

度和地理位置量，在（3-26b）式中 nnn
ie

n
in

i
n ssss gvωωC ),(),(),(),(0 都是已知量，但

是由于一般 GPS 接收机不具备加速度测量功能，因而其中的难点是构造对地加

速度 )(snv 。 

3.3.2 惯性视速度的数值积分方法及误差分析 

①惯性视速度 )(0 tbiv 和 )(0 tiu 数值积分方法 

在（3-16a）式中 )(0 tbi
bC 来自陀螺输出信息， )(tb

sff 为加速度计比力输出， )(0 tbiv

的数值积分方法与一般捷联惯导速度更新算法类似，具体可参考文献[40]，这

里不再赘述。 

通常由 GPS 可输出运载体经度、纬度、高度以及在导航坐标系 n系下的速度

矢量信息，但不能直接获得运载体的加速度信息，所以本节暂且通过 GPS 速度

差分来表示运载体加速度。假设 GPS 的速度和位置的测量输出是等间隔的，其

周期为 sT 。将（3-26b）式分解为三部分 

)()()()( 0000
321 tttt iiii uuuu +−−=                （3-27） 

其中 

∫=
t

t

ni
n

i dssst
0

00 )()()(1 vCu  

∫ ×+=
t

t

nn
ie

n
in

i
n

i dssssst
0

00 )}()]()(){[()(2 vωωCu  

∫=
t

t

ni
n

i dsst
0

00 )()(3 gCu  

 首先，将 GPS 速度差分后代入 )(0
1 tiu ，可求得积分递推公式 

)]()()[()()( 11111
000

−−− −+= k
n

k
n

k
i
nk

i
k

i ttttt vvCuu        （3-28a） 

其次，直接将速度代入 )(0
2 tiu ，求得递推公式 

sk
n

k
n
iek

n
ink

i
nk

i
k

i Ttttttt )}()]()(){[()()( 1111122
000

−−−−− ×++= vωωCuu  （3-28b） 

以上两式中 )( 1
0

−k
i
n tC 、 )( 1−k

n
in tω 和 )( 1−k

n
ie tω 均可由 1−kt 时刻 GPS 速度和位置信息求
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得。 后计算 )(0
3 k
i tu 的递推公式如下 

s
n

k
i
nk

i
k

i Tttt gCuu )()()( 1133
000

−− +=           （3-28c） 

②惯性视速度误差分析 

比静基座初始对准条件更加恶劣，除静态误差外，动基座对准环境下陀螺和

加速度计的动态误差也会影响到（3-26a）式中 )(0 tbiv 的求解精度，因此，实际

系统中动基座对准误差一般比静基座对准误差大，实现高精度动基座对准往往

要求 SINS 具备很好的动态性能。但是有一点容易想象的是，如果对准过程中运

载体不断改变方位绕着闭合环路行驶，则有可能减弱陀螺常值漂移和加速度计

常值零偏的不利影响。 

从（3-1）式和（3-2）式知，在动基座下欲实现高精度的初始对准必须确保

较高的速度或位置测量精度。本节假设 SINS 的动态导航性能满足要求，而主要

研究如何使用 GPS 辅助来实现动基座对准，假设 GPS 的速度和位置测量精度分

别为 0.1m/s 和 10m 量级，研究 GPS 精度对初始对准精度的影响。下面主要分析

（3-28）式的解算误差，想要准确求得它的误差表达公式是比较复杂的，特别

是对于 )(0 ti
nC 的计算误差，因此，分析过程中进行了适当的简化。 

首先，展开（3-28a）式，采用各时刻求和方法表示，得 

)()()()]()([)()(

)]()()[()(

1
2

0 1100

1

0 11

0000

00

k
n

k
i
n

k

r r
n

r
i
nr

i
n

ni
n

k

r r
n

r
n

r
i
nk

i

ttttttt

tttt

vCvCCvC

vvCu

−
−

= ++

−

= +

+−+−=

−=

∑
∑

（3-29） 

而实际初始对准计算时，上式写成 

)(~)(~)(~)](~)(~[

)(~)(~)(~

1
2

0 11

001

000

00

k
n

k
i
n

k

r r
n

r
i
nr

i
n

ni
nk

i

ttttt

ttt

vCvCC

vCu

−
−

= ++ +−+

−=

∑
    （3-30） 

其中 )(~ 0
1 r
i tu 、 )(~

0
r

i
n tC 、 )(~

r
n tv 分别表示与真实值 )(0

1 r
i tu 、 )(0

r
i
n tC 、 )( r

n tv 相对应

的实际计算或测量值 )...2,1,0( kr = 。在 GPS 速度测量误差 0.1m/s 量级，位置测

量误差 10m 量级的假设条件下，（3-30）式计算误差中起主要作用的是速度误差，

因此可以不妨假设 )()(~
00

r
i
nr

i
n tt CC ≈ ，将（3-30）式减（3-29）式得误差 

)()()()]()([

)()()(

1
2

0 11

001

000

00

k
n

k
i
n

k

r r
n

r
i
nr

i
n

ni
nk

i

ttttt

ttt

δvCδvCC

δvCδu

−
−

= ++ +−+

−=

∑
   （3-31） 

其中 )()(~)( 000
111 k
i

k
i

k
i ttt uuδu −= 、 )()(~)( r

n
r

n
r

n ttt vvδv −= 。假设运载体运动速度比

较小，即满足 ieer
n Rt ω<</)(v ，再假设对准时间比较短，即可将 rietω 视为小量，

则在（3-8）式中，近似有
1−

≈
rr tt LL 、

1−
Δ≈Δ

rr tt λλ 、 rietriet tt
rr

ωλωλ +Δ≈+Δ )sin( 、

1)cos( ≈+Δ riet t
r

ωλ ，将它们代入 )()( 00
1 r

i
nr

i
n tt CC −− ，经计算可近似得 
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⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−⋅=−

−−−

000
cossin0

001
)()(

11

00
1 rr ttsier

i
nr

i
n LLTtt ωCC         （3-32） 

由此可见 )()( 00
1 r

i
nr

i
n tt CC −− 中绝对值 大的元素为 sieTω ，以下将该差值矩阵的影

响直接等效为系数 sieTω （事实上它将误差估计放大了）。记速度误差均值

ktt k

r r
n

k
n /])([)(

1∑ =
= δvvδ ，则（3-31）式近似简写为 

)()()()()()()( 0011111
000 tttttttt ni

nk
n

k
i
nk

n
kiek

i δvCδvCvδδu −+−≈ −−−ω   （3-33） 

通常认为一段时间内 GPS 速度测量误差的均值为零，至少是一个小量，既使假

设 )( 1−k
n tvδ =0.1m/s 和 11 ttk −− =300s，则 )()( 111 −− − k

n
kie ttt vδω 引起的误差量级约为

ieω ×300s×0.1m/s≈0.002m/s,因此，相比而言（3-33）式的后两项，即起始时

刻速度误差 )( 0t
nδv 和末了时刻速度误差 )( k

n tδv ，是造成 )(0
1 k
i tδu 解算误差的主要

原因。 

其次，当运载体速度比较小时，由 ieer
n Rt ω<</)(v 可知有 )()( r

n
ier

n
en tt ωω <<

成立，又由于 )(])([])()[( 000
r

i
nr

i
ier

n
ier

i
n tttt CωωC ×=× ，所以在（3-28b）式中忽略 )( r

n
en tω

的影响后将其简化为 

∑ −

=

−−−−

×=

×+≈
1

0

111122

)()(])([2

)()(])([2)()(
00

0000

k

r sr
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r
i
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i
ie

sk
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k
i
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i
iek

i
k

i

Tttt

Tttttt

vCω

vCωuu
       （3-34） 

而实际计算时，上式写成 

∑ −

=
×=

1

02 )(~)(~])(~[2)(~ 000
k

r sr
n

r
i
nr

i
iek

i Ttttt vCωu             （3-35） 

其中 )(~ 0
2 r
i tu 、 )(~ 0

r
i
ie tω 分别是与真实值 )(0

2 r
i tu 、 )(0

r
i
ie tω 相对应的计算值，同理认为

对 )(0
r

i
k tu 计算误差造成主要影响的是 GPS 速度测量误差，并近似 )()(~ 00

r
i
ier

i
ie tt ωω ≈

和 )()(~
00

r
i
nr

i
n tt CC ≈ ，将（3-35）式减（3-34）式，容易看出矩阵 )(])([ 00

r
i
nr

i
ie tt Cω × 中

绝对值 大的元素不大于 ieω ，也不妨将该矩阵的影响等效为系数 ieω ，因而得

)(0
2 r
i tu 计算误差的估计 

kttttT

Ttttt
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  （3-36） 

其中 )()(~)( 000
222 k
i

k
i

k
i ttt uuδu −= ，显然（3-36）式对速度解算误差的影响与（3-33）

式中的第一项是类似同量级的。 

后，容易看出，若不考虑重力异常误差，在一般 10m 量级的 GPS 位置误差

条件下 )(0
3 k
i tu 的解算误差是很小的，完全可以忽略不计。 

综上误差分析结果，造成 )(0 tiu 积分解算误差的主要原因是 )(0
1 tiu 中的初始对
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准起始和末了时刻的 GPS 速度测量误差。虽然里程计辅助动基座对准中也存在

类似的问题（即（3-21a）式积分算法的起始和末了时刻，如果直接使用里程计

输出速度差分，计算噪声对积分值影响较大），但幸运的是，借助于里程计辅助

利用捷联罗经水平对准可以获得准确平滑的b 系速度。然而遗憾的是，在方位未

知情况下，GPS 速度与捷联惯组一起难以建立类似的速度平滑算法，因为方位未

知情况下 GPS 测量是在 n 系下表示的，而惯性器件输出属于b 系，它们在不同参

照系之间无法实现比较和组合。因此，在一般情况下，如果不能提高 GPS 速度

测量精度的话，则只能通过延长初始对准时间来改善对准精度。但是，在载车

环境下，如果有条件给予短暂停车辅助的话，即在获取 )(0
1 tiu 初始或末了时刻载

车速度时处于停车状态，将已知的准确停车零速度代替 GPS 测量速度，就能完

全消除这两个时刻 GPS 测量噪声误差的影响，从而提高对准精度。结合（3-22）

式的计算特点，进行一次初始对准总共需三次停车，即在 0t 、 lt 和 mt 时刻，而其

它时刻载车可以处于自由运动状态，并且对 GPS 辅助速度测量精度不必做过高

要求。此外，与 SINS 惯性器件采样速率相比，GPS 的导航信息输出速率一般比

较低（如 SINS 为 100Hz，而 GPS 通常为 1Hz 或 10Hz），虽然在整个对准过程中

矩阵 )(0 ti
nC 是缓慢变化的，但是较小的运载体机动对提高 )(0

1 tiu 数值积分精度和

初始对准精度应当是有利的。 

3.3.3 车载 GPS 辅助动基座对准试验 

2008 年 3 月 18 日在西安航天时代电子仪器公司第十六研究所附近进行了初

始对准试验，试验设备主要包括：激光捷联惯导、GPS 接收机、载车、导航计算

机及相关电源等，其中激光陀螺漂移约为 0.005º/h，加速度计零偏约为 3×10-5g，

GPS 输出频率 1Hz，定位精度约为 2m，由于 GPS 没有速度输出功能，试验中采用

位置差分法获得速度信息。设计了如下的动基座初始对准和对准精度评估方案： 

①捷联惯组预热准备； 

②GPS 辅助动基座对准过程中载车运行状态大致为：停车 10s（启动对准程序）

→行驶 2.5min→停车 10s→行驶 2.5min→停车 10s（结束对准程序），其中载车

大行驶速度约 50km/h，行驶路程 2～4km，初始对准时间 5～6min； 

③每一次动基座初始对准结束后，记录下 SINS 的俯仰角θ1、横滚角γ1和方

位角Ψ1； 

④保持载车不动，在载车静止条件下再进行一次 5min 传统静基座初始对准，

并记录静基座初始对准结果俯仰角θ2、横滚角γ2和方位角Ψ2，将其作为动基座

初始对准的比较参考。 
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 总共进行了六组初始对准试验，对准结果参见表 3-2，认为其中方位角误差

Ψ1-Ψ2项主要是由动基座初始对准引起的，经计算Ψ1-Ψ2的均方差约为 0.081º

（1σ）。 

表 3-2  GPS 辅助动基座初始对准试验结果 

动基座对准 / ° 静基座对准 / ° 误差 / ° 组 

别 θ1  γ1  Ψ1 θ2  γ2  Ψ2 θ1-θ2  γ1-γ2 Ψ1-Ψ2 

1 2.799 0.507 178.313 2.799 0.495 178.181 0 0.012 0.132 

2 -0.402 -0.193 89.558 -0.405 -0.195 89.647 0.003 0.002 -0.089 

3 0.586 1.541 -90.585 0.592 1.534 -90.565 -0.006 0.007 -0.020 

4 -0.978 0.612 179.222 -0.971 0.599 179.199 -0.007 0.013 0.023 

5 -0.044 0.353 -0.030 -0.043 0.342 0.025 -0.001 0.011 -0.055 

6 -0.911 -1.340 0.796 -0.914 -1.338 0.859 0.003 -0.002 -0.063 

  

3.4 晃动干扰基座初始对准 

多数研究者在研究晃动干扰甚至摇摆基座下的精确初始对准时（精对准），

都以事先能够获得 SINS 初始粗略姿态矩阵为前提，而未对该粗略姿态矩阵的自

主获取途径（粗对准）作进一步的分析。当然，在具备初始粗略姿态矩阵的前提

下，建立小角度失准角误差模型，利用导航速度误差，通过滤波方法估计并校正

失准角，可获得准确的姿态矩阵，由于在精对准过程中进行了实时的姿态更新解

算，因而精对准具备抵抗晃动干扰的能力。然而传统解析式粗对准方法只对陀螺

和加速度测量值作简单的加权平均处理，若在晃动基座下计算粗略姿态矩阵，结

果误差可能会很大，甚至不能使用。因为晃动条件下运载体晃动角速率远远大于

地球自转角速率，也就是地球自转角速率湮没在运载体晃动角速率中，特别地若

运载体不存在明显的角晃动平衡中心时，采取一段时间的陀螺角速率测量值取平

均法，其平均值反映的主要是运载体角晃动信息，几乎不包含地球自转角速率信

息，从中也就无法估计出捷联惯组相对于地球自转轴北向的粗略方位。因此，在

晃动基座下传统解析式对准方法一般无法实现方位粗略对准。 

3.4.1 晃动干扰基座初始对准算法 

本章 3.2 节介绍了里程计辅助动基座初始对准方法，3.3 节介绍了 GPS 辅助

动基座初始对准方法，而本节的晃动干扰基座初始对准可以看成是前两者中任何

一个的特例。参见（3-16）式，将其中的b 系对地速度 )(tbv 及加速度置为零，或

参见（3-24）式，将其中的 n系对地速度 )(tnv 及加速度置为零，均可直接获得晃
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动干扰基座初始对准算法如下 

ni
n

i
i

b
sf

i
b ttt bb gCCfC )()()( 00

0

0 =−                （3-37a） 

)()( 00

0

0 tt ii
i

i bb uCv =                    （3-37b） 

其中 

∫−=
t

t

b
sf

i
b

i dssst bb

0

00 )()()( fCv                （3-38a） 

∫=
t

t

ni
n

i dsst
0

00 )()( gCu                  （3-38b） 

同理，通过选取两个不同的积分时刻，再利用（3-22）求得常值矩阵 0

0

i
ib
C ，便可

实现初始对准。 

在惯性级捷联惯组设计中，一般加速度计的相对误差（加速度计零偏误差和

重力加速度大小之比值）远小于陀螺的相对误差（陀螺漂移误差和地球自转角速

率之比值），因而，常规粗对准中有小的晃动干扰时，捷联惯组静止一段时间，

惯性器件测量取平均值进行初始姿态矩阵计算，其目的主要是为了降低陀螺测量

误差的影响。在本章新的初始对准方法中，利用陀螺输出进行矩阵 )(0 tbi
bC 的更新

隔离了运载体角运动的影响，但是其对准精度会受线加速度的影响。当运载体作

角晃动时，由于杆臂效应，往往也会导致在捷联惯组处产生细微的线晃动（出现

线加速度）。常见的晃动干扰环境中，重力加速度与晃动线加速度的比值一般远

远大于地球自转角速率与晃动角速率的比值，因此，虽然线晃动对新对准方法有

影响，但是其量级比角晃动对常规粗对准方法的影响小得多。也就是说，新对准

方法将常规对准方法对角晃动的敏感转变为了对线晃动的敏感，幸运的是，通常

情况下运载体的线晃动不大，它对新对准方法影响小，因而新方法的初始对准精

度高。 

3.4.2 晃动干扰基座初始对准试验 

采用激光捷联惯组作初始对准试验，其中激光陀螺随机漂移稳定性为 0.01º

/h，加速度计零偏稳定性为 5×10-5g。将捷联惯组安装在载车上，启动稳定后，

首先载车保持静止 300s，之后，试验人员进行开关车门、上下车和车上走动等

活动，施加干扰 180s，将上述共计 480s 的陀螺和加速度计采样数据存盘，作事

后处理。事后处理分三种情况： 

①取从 0s 到 300s 的原始数据，利用传统解析式初始对准方法作静态初始对

准，随后从 300s 到 480s 进行姿态跟踪解算，姿态跟踪阶段捷联惯导姿态角输出
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如图 3-2～图 3-6 中蓝色实线所示，它如实反映了载车受到的角晃动干扰，由图

可见水平姿态角晃动幅值达 0.5º而方位角才 0.05º，将以此姿态角作为其它对准

结果比较的参考； 

②利用从 300s 到 480s 的数据，进行 180s 晃动干扰基座下初始对准试验，

试验结果姿态角如图 3-2～图 3-4 中绿色点划线所示； 

③利用从 300s 到 480s 的数据，用传统解析式初始对准方法作初始对准，结

果如图 3-2、图 3-3 和图 3-5 中红色虚线所示。 

 

图 3-2  俯仰角 

 

图 3-3  横滚角 
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图 3-4  方位角 

 
图 3-5  传统解析式初始对准方位角 

 
图 3-6  二次积分晃动干扰基座下初始对准方位角 
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从图 3-2 和图 3-3 中可以看出，晃动干扰基座下初始对准方法的水平姿态角

收敛快，并且具有很好的晃动干扰跟踪能力，对准精度高，而传统解析式初始对

准方法在受干扰时只能求得平均水平姿态角，反映不出实时的水平姿态角。比较

图 3-4 和图 3-5，从图 3-4 中可以看出，晃动干扰基座下初始对准方法在 70s 后

具有较好的方位角对准精度和抗晃动干扰能力，但是它在干扰时还存在一定的对

准噪声（90s 后小于 0.4º），这主要是由于晃动时杆臂速度等因素造成的；而图

3-5 显示传统解析式初始对准方法在干扰情况下方位对准误差很大（由于惯组方

位角约 270º，图 3-5 中传统对准方位角与图 3-3 中真实横滚角曲线变化趋势大

致相同，这说明传统对准方位角随绕东西轴向的角晃动干扰影响特别严重，这种

角晃动相当于产生了很大的等效东向陀螺漂移），90s 后 大误差大约 30º，比较

结果表明了抗晃动干扰初始对准方法的优越性。进一步数据处理结果表明，如果

对（3-37a）式作二次积分后再求变换矩阵 0

0

i
ib
C ，将有助于大幅度削弱晃动干扰

中加速度计测量对方位角对准精度的影响，数据处理结果如图 3-6 所示，绿色虚

线表示进行二次积分后晃动干扰基座下初始对准的方位角，蓝色实线为真实值，

从中可见，初始对准方位角也具备了很好的晃动干扰跟踪能力，70s 后对方位角

对准精度优于 0.02º，可以满足捷联惯组高精度对准的要求。 

3.5 本章小结 

本章所提动基座初始对准方法以惯性空间为参考基准，将初始对准姿态矩阵

)(tn
bC 的实现分解成 )(

0
tn

iC 、 )(0 tbi
bC 和常值矩阵 0

0

i
ib
C 三部分： )(

0
tn

iC 由运载体地理位

置和初始对准时间确定；利用陀螺测量输出求解矩阵 )(0 tbi
bC ， )(0 tbi

bC 的更新求解

过程隐含了对角运动的隔离；经过惯导比力方程的变换，利用里程计测量（或

GPS 信息）、加速度计输出和重力加速度在 0bi 系和 0i 系间的变换关系求取 0

0

i
ib
C 。实

际应用中，里程计辅助测量更具实用性，而经过对 GPS 辅助情况下的动基座对准

积分方法和误差分析，提出了利用停车准确零速信息提高初始对准精度的方法，

具有一定的理论指导意义，它表明了决定初始对准精度的瓶颈所在——积分起止

时刻的辅助速度测量精度。同理，GPS 辅助对准的积分方法和误差分析也适用于

里程计辅助情况，因此提出了在里程计辅助对准中先利用罗经水平对准计算精确

运载体速度，再进行辅助对准的观点。 
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第四章 大失准角下的 SINS 初始对准技术 

4.1 引言 

误差传播模型和滤波算法是研究捷联惯导系统（SINS）初始对准中的两个重

要问题。 

SINS的误差源通常包含惯性器件测量误差、初始条件误差、环境模型误差（或

地球模型误差）以及数值算法误差等，SINS误差模型是研究SINS误差传播特性和

进行多导航系统间信息融合的基础，它在初始对准和组合导航等应用方面起着重

要的作用。描述SINS算法的数学方程是一组非线性微分方程，在经典的小失准角

（数学平台误差角）SINS误差模型中，基于Φ角法或ψ角法给SINS方程一个小的

扰动以表示误差因素造成的影响，从而推导出一组线性微分方程误差模型[2]。小

失准角SINS线性误差模型只有在假设各种误差源较小的条件下才成立，随着SINS

技术应用要求的提高，以大失准角下进行初始对准 具代表性，及非线性滤波估

计技术研究的发展，SINS误差模型的研究不再局限于线性模型，一些新的误差模

型不断涌现[27-31]，如大方位失准角误差模型、基于四元数的误差模型和基于对偶

四元数的误差模型等。大方位失准角误差模型是非线性的，它要求水平失准角是

小量；基于四元数的误差模型中代表姿态的误差方程可以是线性的，但是误差四

元数的各分量物理意义不明确，它还增加了误差模型的维数，并且表示速度误差

的误差方程依然是非线性的；基于对偶四元数的误差模型也存在维数增加的问

题，它必然使滤波计算量增大，尚未见有关该误差模型应用的文献报道。 

本章打算沿着小失准角误差模型和大方位失准角误差模型的思路，继续利用

失准角的方法来描述SINS数学平台误差，同时使其适用于大失准角误差的情形。

在小失准角误差模型中可以认为三个失准角之间是与转动先后顺序无关的，即可

交换的，但是在大失准角误差模型中必须摒弃这一做法，为了不易引起误解，本

章使用欧拉平台误差角来表示从理论导航坐标系到计算导航坐标系之间的三个

失准角。利用欧拉平台误差角表示数学平台误差，其物理意义是非常明确的。本

章利用欧拉平台误差角推导SINS非线性误差模型，并在大方位失准角误差和小失

准角误差条件下作适当简化，简化结果比已有文献中的大方位失准角误差模型更

加全面和准确，而与经典小失准角误差模型完全相同；还提出利用外界阻尼信息

改变捷联惯导算法结构的阻尼SINS算法及其误差模型，它在初始对准中有着很强



西北工业大学博士后研究工作报告      第四章 大失准角下的捷联惯导系统初始对准技术 

61 

的实用性，同时有利于减小计算量；此外，还对大欧拉平台误差角下SINS误差模

型进行了准确性仿真检验。 

在非线性滤波方面，扩展卡尔曼滤波（EKF）应用 为广泛，EKF滤波的基本

原理是对非线性函数进行线性化近似，即忽略非线性函数泰勒（Taylor）展开式

高阶项的影响，在使用EKF时必须知道非线性函数的具体展开式，由EKF还引伸出

了高阶截断EKF、迭代EKF等改进算法。EKF滤波的出发点是近似非线性函数，但

是一般近似非线性函数的概率密度分布比近似非线性函数更加容易，目前，基于

近似概率密度分布的滤波估计方法比较流行，如粒子滤波（PF），它可以不必详

细了解非线性函数的具体展开式，而直接通过粒子（样本点）求解非线性函数来

演化概率密度分布。UKF（unscented Kalman filter）可以算是PF家族中的一种

特例，UKF的独特之处在于采用确定性采样策略近似非线性分布，相对一般PF滤

波来说UKF的粒子数比较少，具有计算量小的突出优点，更便于实用[32-35]。 

当系统模型噪声和量测噪声均为复杂加性噪声时，本章还推导UKF滤波算法

公式。进一步的，当量测方程是线性方程时，推导了简化的UKF滤波方法，简化

UKF滤波公式显示：除通过非线性状态方程使用UT变换进行状态及其方差预测外，

其它滤波步骤与标准Kalman滤波完全相同，但是与常规UKF相比，简化UKF滤波更

有利于降低滤波计算量。 

4.2 SINS 非线性误差方程 

导航坐标系 n 系先后依次经过三次欧拉角转动至捷联惯导坐标系 b 系，这三

个欧拉角分别记为方位角 ( ]ππ-∈ψ 、俯仰角 [ ]π/2π/2-∈θ 和横滚角

( ]ππ-∈γ ，n 系与 b系之间的旋转变换关系用姿态矩阵 n
bC 描述。需要注意的是，

为了分析大误差角的方便，本章的方位角取值范围与本报告其它章节或文献[40]

不同。 

4.2.1 经典 SINS 微分方程 

经典 SINS 微分方程组包含姿态矩阵微分方程、速度微分方程和位置微分方

程三部分，即 

)( ×= b
nb

n
b

n
b ωCC                      （4-1a） 

nnn
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其中运算符 )( ×V 表示由矢量V构成的反对称矩阵， [ ]Tn
U

n
N

n
E

n vvv=v 、 L、λ、

h分别表示 SINS 速度、纬度、经度和高度， MR 、 NR 分别为当地子午圈和卯酉

圈曲率半径，并且还有以下关系式 

n
in

b
n

b
ib

b
nb ωCωω −=                    （4-2a） 

n
en

n
ie

n
in ωωω +=                     （4-2b） 

T]sincos0[ LL ieie
n
ie ωω=ω              （4-2c） 

[ ]Tsincos LLLn
en λλ−=ω               （4-2d） 

[ ]T00 gn −=g                   （4-2e） 

其中 g 、 ieω 分别是当地重力加速度大小和地球自转角速率大小， b
ibω 、 b

sff 分别

表示理想陀螺角速度输出和加速度计比力输出。 

4.2.2 欧拉平台误差角微分方程 

由于各种误差源的影响，实际上 SINS 模拟的数学平台与理想导航坐标系 n 系

（即理想数学平台）之间存在转动误差，记实际数学平台为 'n 系，也可称之为计

算平台坐标系。与 n 系至 b系的转动过程类似，n 系先后依次经过三次转动可得

'n 系，假设这三次转动角分别为 zα 、 xα 和 yα （在本报告其它章节中三个失准角

表示为 Eφ 、 Nφ 和 Uφ ，含义是相同的），称它们为欧拉平台误差角，并且记矢量

[ ]Tzyx ααα=α ，则有坐标变换矩阵 
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−
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C ，
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⎡ −
=
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y
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α

0
010

0
C （4-3） 

上述式中使用了简写符号： isα 、 icα 分别表示 )sin( iα 和 )cos( iα （ zyxi ,,= ），若

将（4-3）式三个矩阵逆序相乘得 n 系至 'n 系的变换矩阵 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−+
−

−+−
==

xyzxyzyzxyzy
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n
n
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sccsc

cscssscssscc

zxy

αααααααααααα
ααααα

αααααααααααα

ααα CCCC ' （4-4） 

若假设 'n 系相对于 n 系的角速度为 '
'

n
nnω ，则可得 '

'
n
nnω 与欧拉平台误差角α 之间

的关系为 
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n
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α
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0
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0
'
'          （4-5） 

从而由（4-5）式得欧拉平台误差角微分方程 

'
'

1 n
nnωCα −= ω                      （4-6） 

其中有 
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−
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yy

xyxxy

xyxy

x cs
sccss

cscc

c
αα

ααααα
αααα

αω

0

0
11C  （4-7） 

欧拉平台误差角微分方程（4-6）式描述了欧拉平台误差角与计算平台坐标

系角运动之间的关系，下面将进一步推导计算平台坐标系角运动速度 '
'

n
nnω 的规

律，从而建立起以欧拉平台误差角α 表示的 SINS 误差模型。 

4.2.3 SINS 姿态误差方程 

理论上，SINS 姿态矩阵微分方程为（4-1a）式，而实际上用于姿态更新的微

分方程是带误差的，它可表示为 

)~('' ×= b
nb

n
b

n
b ωCC                      （4-8） 

其中 

)()(~~~
''

n
in

n
in

b
n

b
ib

b
ib

n
in

b
n

b
ib

b
nb δωωCδωωωCωω +−+=−=         （4-9） 

b
ibδω 为陀螺测量误差， n

inδω 为 n
inω 的计算误差且 n

en
n
ie

n
in δωδωδω += 。现定义姿态矩

阵的加性计算误差为 

'
'

'
'

'' )( n
b

n
n

n
b

n
n

n
b

n
b

n
b CCICCCCCΔC −=−=−=          （4-10） 

一方面，对 n
b

n
b CCΔC −= ' 两边同时微分，并将（4-1a）式和（4-8）式代入得 

)()~('' ×−×=−= b
nb

n
b

b
nb

n
b

n
b

n
b ωCωCCCCΔ            （4-11） 

另一方面，对 '
' )( n

b
n
n CCIΔC −= 两边同时微分，并将（4-8）式代入得 

)~()()( '
'

'
'

'
'

'
' ×−+−=−+−= b

nb
n
b

n
n

n
b

n
n

n
b

n
n

n
b

n
n ωCCICCCCICCCΔ   （4-12） 

令（4-11）式和（4-12）式右端相等，得 

0ωCωCCCC =×−×+ )()~(''
'

'
b
nb

n
b

b
nb

n
b

n
n

n
b

n
n            （4-13） 

再把矩阵微分方程 )( '
''' ×= n

nn
n
n

n
n ωCC 代入（4-13）式，并将其两边同时左乘 'n

nC 和右
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乘 b
n 'C ，得 

0CωCCωCω =×−×+× b
n

b
nb

n
b

b
n

b
nb

n
b

n
nn '

'
'

''
' )()~()(          （4-14） 

利用反对称阵相似变换以及反对称阵与失量之间的关系，矩阵等式（4-14）式可

等价成矢量等式 

0ωωCω =−+ )~(''
'

b
nb

b
nb

n
b

n
nn                （4-15） 

将（4-2a）式和（4-9）式代入（4-15）式，整理得 

b
ib

n
b

n
in

n
n

n
in

n
n

n
nn δωCδωCωCIω ''''

'
~)( −+−=           （4-16） 

后，将（4-16）式代入（4-6）式得以欧拉平台误差角表示的 SINS 非线性姿态

误差方程 

[ ]b
ib

n
b

n
in

n
n

n
in

n
n δωCδωCωCICα '''1 ~)( −+−= −

ω         （4-17） 

显然，在一般条件下要将（4-17）式展开成分量的表达方式是比较复杂的。 

4.2.4 SINS 速度误差方程 

理论上，SINS 速度微分方程表示为（4-1b）式，而实际上导航解算方程为 

nnn
en

n
ie

bn
b

n
sf gvωωfCv ~~)~~2(~~ ' +×+−=            （4-18） 

其中设 nnn δvvv +=~ 、 bbb
sfsfsf δfff +=

~
、 n

ie
n
ie

n
ie δωωω +=~ 、 n

en
n
en

n
en δωωω +=~ 、

nnn δggg +=~ ， b
sfδf 为加速度计测量误差，直接将（4-18）式减去（4-1b）式，

整理得 SINS 速度误差方程 
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nnn
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n
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n
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n
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n
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n
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)(~)(~ 'T''T'

（4-19） 

注意，如果仅从（4-18）式右端比力变换的观点看，计算速度 nv~ 可以看成是

在 'n 系投影的，也可写成 'nv ，然而后面两项 nn
en

n
ie vωω ~)~~2( ×+ 和 ng~ 又不能算是投

影在 'n 系下，所以，可以说 nv~ 仅仅是一种解算结果而已，不能确切说明它是在

哪个坐标系下表示的，从而致使 nδv 表示的坐标系也不明确。只有在小失准角误

差条件下，n系与 'n 系近似重合，向量在这两坐标下的投影值是近似相等的，因

此，可以认为 nδv 是在 n 系下表示的。 

在（4-17）式和（4-19）式中的计算参数误差 n
ieδω 和 n

enδω 具体表示为 

⎥
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n
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n
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n
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L
n
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n
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n
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δ
ωωδω        （4-20b） 

其中 LLL δ+=~
、 δλλλ +=

~
。 

4.2.5 SINS 位置误差方程 

SINS 位置微分方程为（4-1c）式，直接求计算值与真实值之间的误差，得

SINS 位置误差微分方程 

)~()~(

~
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hhRR
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vLLL
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n
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n
N

M

n
N

δδ
δ

δ
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δδλλλδ

−+−
−−

−
+

=−=         （4-21b） 

n
U

n
U

n
U vvvhhh δδ =−=−= ~~

               （4-21c） 

其中 hhh δ+=
~

、 MMM RRR δ+=~
、 NNN RRR δ+=~

。欲求得 MRδ 和 NRδ 解析式是很

困难和复杂的，但一般情况下它们在（4-21）式中的影响很小，可以将它们都近

似为 0。至此，由（4-17）、（4-19）和（4-21）式构成了一套完整的 SINS 非线

性误差模型，在推导过程中未作欧拉平台误差角是小量的假设，因此只要保证

（4-7）式中的 xcα 不为 0，那么该模型就适用于欧拉平台误差角为任何值的情况，

它均能精确地反映出 SINS 的误差传播特性。 

需要指出的是，如果纬度误差 Lδ 和高度误差 hδ 是小量，并且有 hRh M
~~ +<<δ

和 hRh N
~~ +<<δ 成立的话，那么就可对（4-20）式和（4-21）式实施近似简化，

简化为关于误差量的线性方程，即 
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n
N

M

v
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L δδ ~~
1
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= ， L
hR

LLvv
hR

L

N

n
En

E
N

δδλδ ~~
~tan~sec~

~~
~sec

+
+

+
= ， n

Uvh δδ =  （4-21′） 

4.3 SINS 误差模型的简化与准确性仿真 

显然，要将 SINS 非线性误差模型按各个分量展开，尤其是对于姿态误差方

程而言，是比较复杂的，但是，在某些条件下可对它进行简化，使其满足特定的
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应用场合。在以下分析中均假设陀螺测量误差 b
ibδω 主要为漂移误差 bε 、加速度计

测量误差 b
sfδf 主要为偏置误差 b∇ ，忽略重力误差项 nδg 影响，并记 bn

b
n εCε '' = 、

bn
b

n ∇=∇ '' C 和 bn
b

n
sfsf fCf ~~ '' = 。 

4.3.1 大方位失准角下的 SINS 误差模型 

在大方位失准角条件下，假设欧拉平台误差角中 xα 和 yα 是小量，而 zα 是任

意值，则近似有 xxs αα ≈ 、 1≈xcα 、 yys αα ≈ 、 1≈ycα 和 
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C （4-22） 

将这些近似值代入（4-17）式和（4-19）式，除方位误差外略去关于其它误差量

的高阶项，得 
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n
inA z

εδωCωCα −+= α               （4-23a） 
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其中有 
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值得注意的是，在（4-23a）式中 n
inδω 前有误差分配矩阵

zαC ，该矩阵在文献

[11-13,28]中是没有的，作者认为那是不恰当的，因为 zα 并非小量，不能将
zαC

近似成单位阵。 

4.3.2 小失准角的 SINS 误差方程 

在小失准角条件下，三个欧拉平台误差角均为小量，近似有 )( ×≈ αC A 、

)( ×−≈ αCB 和 IC ≈
zα ，所以（4-23）式进一步近似为 

'~ nn
in

n
in εδωαωα −+×−=                 （4-24a） 
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n
ie
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n
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sf δvωωvδωδωαfvδ ×+−×+−∇+×= )~~2(~)2(~ ''   （4-24b） 
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可见，（4-24）式与其它文献中小失准角 SINS 线性误差方程是完全相同的。 

在本小节分析过程中， n
enδω 、 n

enδω 及位置误差的计算公式同（4-20′）式和

（4-21′）式，不再重复。 

4.3.3 阻尼 SINS 算法及其误差模型 

前面分析的是完整的纯捷联惯导算法及其误差模型，若改变捷联惯导算法的

结构，比如将外界阻尼信息引入算法，会得到更为简洁的误差模型，暂且称之为

阻尼 SINS 算法和阻尼 SINS 误差模型，阻尼 SINS 算法及其误差模型在初始对准

中有着重要的实用价值。例如在进行 SINS 与 GPS 组合动基座初始对准中，GPS  

可提供比较准确的速度 n
gv 和位置 gL 、 gλ 、 gh 信息；或者在进行 SINS 准静基座 

（无线运动或线运动很小但可有角运动）初始对准过程中，参考速度为零且地理

位置准确已知。在上述两种情况下均可将参考速度或位置信息引入捷联惯导算

法，下面以 GPS 阻尼为例简化 SINS 误差模型，而准静基座情况类似。 

建立 GPS 阻尼 SINS 算法的基本方法是，在（4-1）式右端以已知的 GPS 信息

求取与速度和位置有关的计算参量，即将（4-1）式改写成 

)~('' ×= b
nb

n
b

n
b ωCC                     （4-25a） 

n
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n
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n
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n
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n
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sec~~λ ， n
Uvh ~~

=           （4-25e） 

其中 n
gin

b
n

b
ib

b
nb ,'

~~ ωCωω −= ，下标中含符号 g 的项表示由 GPS 信息计算获得的，如果 

认为 GPS 信息误差很小可以忽略其影响，并将与之有关的计算参量等效于真实

值，或者说无误差，则类似于推导纯捷联惯导算法误差模型的方法，或在纯捷联

惯导算法误差模型基础上进行适当简化，可得与阻尼 SINS 算法（4-25）式对应

的误差模型为 

[ ]',
'1 )( nn

gin
n
n εωCICα −−= −

ω                （4-26a） 

[ ] 'T''T' )(~)( nn
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nn
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n
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1
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E
ggN

g v
hR

L
δλδ

+
=

,

sec
， n

Uvh δδ =      （4-26c） 

由（4-26）式可见，欧拉平台误差角α微分方程中不含速度误差和位置误差信息、

速度误差 nδv 微分方程中不含位置误差信息，从欧拉平台误差角到速度误差再到
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位置误差是一个“简单的直接累积”的过程，速度误差或位置误差中包含有欧拉

平台误差角的信息，应用阻尼SINS算法（4-25）式及其误差模型（4-26）式进行

初始对准有助于减小计算量和简化误差模型分析的复杂性。 

在准静基座下假设 xα 和 yα 是小量，将（4-22）式代入（4-26）式求得大方

位失准角下的阻尼SINS欧拉平台误差角和速度误差方程的展开式 
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 （4-27） 

其中 LieN cosωω = 、 LieU sinωω = ，由于采用了速度阻尼SINS算法，（4-27）式

右端不含速度误差项，并且式中 zα 方程右端与文献[28]中（4-42）式相比，前

者少了 Nzy s ωαα− 项，是因为本文考虑了 1−
ωC 的影响，作者认为这里的分析更加

全面和准确。 

 还有，如果将（4-26b）式改写成 
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     （4-26b′） 

在静基座下有 nbn
b sf gfC −= ，展开上式，立即得 
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                  （4-27′） 

它比（4-27）式中的速度误差方程更加简洁，从（4-27′）式中容易理解，也可

以把静基座下的速度误差 nδv 的分量看作是在 'n 系的投影。 

4.3.4 SINS 非线性误差模型准确性仿真 

文献[12:p92-94]提到了状态方程（误差模型）准确性检验的问题，SINS 误

差模型描述了 SINS 误差的传播特性，以 SINS 误差模型为滤波模型的状态估计效

果直接与模型的准确性有关。本文为了验证 SINS 非线性误差模型的准确性，对

由（4-26a）式和（4-26b）式组成的 GPS 辅助 SINS 初始对准的误差模型进行了

仿真，仿真原理如图 4-1 所示，在给定轨迹、初始的欧拉平台误差角和速度误差
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条件下，分别实施阻尼 SINS 算法及其非线性误差方程传播演算， 后比较两种

误差算法结果之间的误差，误差计算公式为 

)~( n
g

nnn
Err vvδvδv −−=                 （4-28） 

其中 nδv 为非线性误差方程传播演算的速度误差、 nv~ 为阻尼 SINS 算法的速度解

算值、 n
gv 为 GPS 速度（即真实轨迹的速度）。 

轨迹仿真

陀螺、加计
误差

阻尼
SINS算法

初始误差
阻尼SINS
误差模型

)0(),0( nvα δ

n
gv

b
sf

b
ib fω , b

sf
b
ib fω ~,~

ggg
n
g hL ,,, λv

nv~

nδv

bb ∇,ε

n
Errδv

 

图 4-1  验证 SINS 非线性误差的仿真原理 

轨迹仿真设计为以下五个阶段： 

①给定初始值 30=L º、 0=λ º、 100=h m、 0=== ψγθ º，朝正北方向以

10m/s 行驶， 速行驶 30s； 

②以加速度 1m/s2加速 20s 至速度 30m/s； 

③ 速行驶 30s； 

④以 9º/s 角速度左转弯 10s 至方位角 90º（朝正西方向）； 

⑤ 速行驶 30s，共计仿真 120s。 

仿真中，陀螺漂移误差设为 0.05º/h、加计偏置误差设为 100ug；初始误差设为

[ ]T1803030)0( =δα º、 [ ]T0100)0( −=nδv m/s。阻尼 SINS 解算误差 n
g

n vv −~

如图 4-2 所示，误差量 n
Errδv 如图 4-3 所示，其中实线、点划线、虚线分别是它

们的东向、北向和天向分量。在图 4-3 中 80s-90s 之间误差增大是由于转弯过程

中非线性误差模型的积分算法误差引起的（仿真中采用欧拉积分法解算阻尼SINS

误差模型并且步长为 0.001s）。从图 4-2 中看出，当 xα 和 yα 高达 30º时， 120s

时 SINS 的北向速度误差高达 600m/s，而图 4-3 表明，阻尼 SINS 误差模型能完

美反映 SINS 的速度误差特性，这是传统的大方位失准角和小失准角 SINS 误差模

型无法企及的。 
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图 4-2  SINS 速度解算误差               图 4-3  误差方程准确性 

4.4 基于复杂加性噪声的 UKF 滤波 

一般文献中所指的加性噪声滤波模型描述如下 

⎩
⎨
⎧

+=
+= −−

kkk

kkk

vxhz
wxfx

)(
)( 11                   （4-29） 

暂且称之为简单加性噪声，而本节中所指的复杂加性噪声模型表示为 

⎩
⎨
⎧

+=
+= −−−

kkkk

kkkk

vxjxhz
wxgxfx

)()(
)()( 111               （4-30） 

其中 )(•f 、 )(•g 、 )(•h 、 )(•j 均可为非线性函数， kx 、 kz 分别是状态和量测向

量， kw 、 kv 分别是状态和量测噪声向量，复杂加性噪声模型的特点是模型关于

噪声是线性的。易知简单加性噪声是复杂加性噪声模型的特例，但后者使用范围

更广。下面先简要介绍一下标准Kalman滤波方法。 

4.4.1 标准 Kalman 滤波 

离散线性系统状态方程和量测方程可用如下公式描述 

⎩
⎨
⎧

+=

+= −−−−

kkkk

kkkkkk

vxHz
wΓxΦx 1111|                 （4-31） 

式中 kx 、 kz 分别为状态向量和量测向量， 1| −kkΦ 、 kΓ 、 kH 分别为状态转移矩阵、

噪声分配矩阵和量测矩阵， kw 、 kv 分别为系统噪声和量测噪声且 [ ] 0w =kE 、

[ ] kkjjkE Qww δ=T 、 [ ] 0v =kE 、 [ ] kkjjkE Rvv δ=T ， [ ] 0vw =T
jkE ， kjδ 是狄拉克（Dirac）

函数。利用量测 kz 获得状态 kx 优估计值 kx̂ 的标准Kalman滤波递推过程由①状
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态一步预测、②一步预测均方差阵、③滤波增益、④状态 优估计、⑤状态估计

均方差阵等五个步骤构成，公式如下： 
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            （4-32） 

若记量测预测为 1|1| ˆˆ −− = kkkkk xHz 、状态预测误差与量测预测误差之间协方差为

[ ]T
1|1|ˆˆ )ˆ)(ˆ( kkkkkkzx E

kk
zzxxP −−= −− 、 量 测 预 测 误 差 均 方 差 为

[ ]T
1|1|ˆˆ )ˆ)(ˆ( kkkkkkzz E
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zzzzP −−= −− ，则有 
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将（4-33）式和（4-34）式代入（4-32）式中的滤波增益计算公式，所以 kK 也

可以表示成 

1
ˆˆˆˆ

−=
kkkk zzzxk PPK                        （4-35） 

由（4-35）式两边右乘
kk zz ˆˆP 再转置得 TT

1|
T

ˆˆ
T

ˆˆ )()( kkkzxzzk kkkk
HPPPK −== ，由于

kk zz ˆˆP 和

1| −kkP 都是对称矩阵，所以有 1|
T

ˆˆ −= kkkkzz kk
PHKP ，将其代入（4-32）式中的状态估

计均方差阵 kP 式得 

T
ˆˆ1| kzzkkkk kk
KPKPP −= −                    （4-36） 

因此，Kalman滤波递推公式也可写成 
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      （4-37） 
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4.4.2 简化 UKF 滤波 

标准Kalman滤波是一种线性 小方差估计，使用状态方程描述被估计量的变

化规律，状态方程由噪声驱动，它的状态估计算法是递推的，采用“预测—修正”

的线性算法框架。UKF滤波也采用与标准Kalman滤波一样的算法结构。所不同的

是，在Kalman滤波中可以直接通过线性方程确定状态统计量的转移，而UKF不行，

后者必须借助于计算采样点来演化状态分布特性的转移。 

UKF 滤波以 UT 变换为基础，精心选取有限个所谓 Sigma 采样点来近似系统状

态的先验统计特性，再直接通过非线性方程演化系统状态的后验分布特性。在

UKF 滤波中，一般情况下必须对系统过程噪声和量测噪声进行状态增广，但是当

系统噪声和量测噪声均为加性噪声时，可以不作增广处理，有利于减小滤波计算

量。现将基于复杂噪声（4-30）式所表示的模型滤波过程叙述如下，具体推导参

见本章附录。 

 ①初始化状态变量及其均方差 

[ ] [ ]T
0000000 )ˆ)(ˆ(,ˆ xxxxPxx −−== EE         （4-38） 

 ②时间更新 
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 （4-39） 

 ③量测更新 
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 （4-40） 

其中 [ ]Lkx 表示每一个列向量均为 kx 的一个含 L列的矩阵，其它参数计算如下 



西北工业大学博士后研究工作报告      第四章 大失准角下的捷联惯导系统初始对准技术 

73 

[ ]⎪
⎪

⎩

⎪
⎪

⎨

⎧

=+==

+−++=+=

+=

−+=

)2,...,1(,)(2/1

)1()/(),/(

)(

)()(

2)(
0

)(
0

2

LiLWW

LWLW
L

LL

c
i

m
i

cm

λ

βαλλλλ

λγ

καλ

     （4-41） 

式中 L是状态 kx 的维数，α 用于确定 Sigma 点在其均值附近的分布情况（往往

取为一个小的正值，如 14e1 ≤≤− α ），κ 是一比例因子（一般在状态估计时设为

0，在参数估计时取为 L−3 ）， β 是另一个比例因子（用于合并状态分布的先验

知识，对于高斯分布其 优值为 2）， P 表示矩阵 P的平方根矩阵（如满足矩

阵方程 PAA =T 的下三角 Cholesky 分解矩阵 A）。 

进一步的，如果模型（4-30）式中测量方程为线性，即若（4-30）式可简化

为 
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wxgxfx 111 )()(

               （4-42） 

则可再对 UKF 滤波算法进行简化，以下给出简化的简要说明及结果。在（4-39）

式中 Sigma 采样点 1| −kkχ 满足方程 
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当系统的测量方程为线性方程 kkkk vxHz += 时，从（4-39）式可得 1|,1|, −− = kkikkki χHη

和 1|
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将（4-44）式代入（4-40）式中
kk zz ˆˆP ，并注意到 )(•j 是单位矩阵，得 

kkkkkzz kk
RHPHP += −

T
1|ˆˆ                   （4-45） 

同理可将
kk zx ˆˆP 式等价为 

T
1|ˆˆ kkkzx kk
HPP −=                       （4-46） 

至此，当过程噪声为复杂加性噪声并且测量方程是线性时，推得简化 UKF 滤波算

法如下 
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 （4-47） 

可见，除使用 UT 变换进行状态及其方差预测外，其它算法步骤与标准 Kalman 滤

波公式（4-37）式完全相同。简化 UKF 滤波算法（4-47）式避免了重采样、多次

求解量测预测方程、计算量测预测方差等一系列繁杂过程。值得指出的是，文中

分析 UKF 滤波简化过程采用的采样策略是对称 Sigma 采样，当然这一分析过程也

适用于单形采样，后一采样策略还能进一步缩减滤波计算量。 

4.5 大失准角下准静基座初始对准仿真 

4.5.1 初始对准滤波模型 

在准静基座条件下，从（4-17）和（4-19）式出发并参考阻尼 SINS 误差模

型（4-26a）和（4-26b）式，假设陀螺测量误差 b
ibδω 主要为常值漂移误差 bε 和零

均值高斯白噪声 b
gw 、加速度计测量误差 b

sfδf 主要为常值偏置误差 b∇ 和零均值高

斯白噪声 b
aw ，忽略重力误差项 nδg ，则初始对准滤波模型的状态方程可由以下

四个矢量方程组成 
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   （4-48） 

容易看出（4-48）式中含欧拉平台误差角的三角函数与噪声之间乘积项，理论上

这两式不属于简单加性噪声的误差模型（4-29）式，但是它们关于噪声项是线性

的，因此必须使用上一小节提出的复杂加性噪声模型 UKF 进行滤波。显然，欲求

得（4-48）式中前两个失量方程的具体展开式是比较复杂的，求取它们的（雅可

比）Jacobian 矩阵就更加困难了，但是这并不妨碍在初始对准中应用 UKF 滤波

算法。 
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令 状 态 向 量 [ ]TTTTT )()()( bbn ∇= εδvαx 、 噪 声 向 量

[ ]TTT )()( 00www b
a

b
g= ，建立滤波状态模型，并直接以阻尼 SINS 的速度（即

准静基座的速度误差 nδvz = ）作为观测量建立观测方程如下 

⎩
⎨
⎧

+=
+=
vHxz

wxgxfx )()(
                   （4-49） 

)(xf 和 )(xg 的具体表达式参考（4-48）式， [ ]00I0H = ， v为速度测量噪

声。 

4.5.2 初始对准仿真 

仿真时，初始失准角 )0(α 选择了三种比较典型的情形，它们分别是：1）

[ ]T1701030)0( =α º、2） [ ]T1701.03.0)0( =α º和 3） [ ]T7.11.03.0)0( =α º；

再利用三种滤波方法进行失准角估计仿真，它们分别是：a）大失准角 UKF 滤波、

b）大方位失准角 UKF 滤波、c）小失准角标准 Kalman 滤波。仿真过程中不进行

反馈修正，对准误差的仿真结果如图 4-4～图 4-5 所示，其中实线、虚线、点划

线分别是滤波方法 a）、b）和 c）下的失准角估计误差，但是情形 1）中方法 b）

和 c）估计无效、情形 2）中方法 c）估计无效，图中未给出这三种曲线。这些

典型的仿真结果说明了：利用大失准误差模型的 UKF 滤波方法对各种失准角下的

初始对准估计有效，大方位失准角误差模型的 UKF 滤波只适用于水平失准角较小

的情形，而标准 Kalman 滤波中要求三个失准角都比较小。从 4-4～图 4-5 还可

以看出，初始失准角越大，滤波收敛时间越长，并且一般还存在滤波收敛精度越

差的现象，因此，对准前装订比较准确的初始姿态角，或者对准过程中采用反馈

修正方法不断减小失准角误差，对初始对准都是有益的。 

此外，通过更多的仿真，作者总结出以下几点经验和措施，可以考虑用来在

大失准角条件下提高初始对准性能： 

①通常水平失准角估计速度比较快，而方位失准角慢，采用遗忘滤波算法有

利于避免状态估计方差阵和增益矩阵的退化，提高方位收敛速度； 

②滤波过程中当失准角降低至比较小时，从大失准角 UKF 滤波方式转到小失

准角 Kalman 滤波方式能够降低计算量，并且不损失对准精度； 

③对于一般非线性系统，目前还很难从理论上证明 UKF 滤波的有效性和收敛

性，而主要依靠仿真和试验验证，如果在大失准角条件下使用 UKF 滤波的主要目

的在于迅速辨识粗略失准角的话，则在 UKF 滤波模型中就可以不将惯性传感器误

差纳入滤波模型，降低维数不仅能能够减小计算量，还有利于减小 UKF 滤波发散
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的机会。 

 

图 4-4  大失准角对准误差（ [ ]T1701030)0( =α º） 

 

图 4-5  大方位失准角对准误差（ [ ]T1701.03.0)0( =α º） 

 

图 4-6  小失准角对准误差（ [ ]T7.11.03.0)0( =α º） 
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4.6 本章小结 

本章基于欧拉平台误差角方法表示理论导航坐标系与计算导航坐标系之间

的失准角，推导了 SINS 非线性误差模型，大欧拉平台误差角下的仿真结果表明

所提误差模型能准确地反映 SINS 误差特性。在系统噪声和量测噪声均为复杂加

性噪声并且量测方程为线性时，推导了简化的 UKF 滤波方法，静基座下的初始对

准仿真结果表明所提 SINS 误差模型和 UKF 滤波估计算法是正确和有效的。为了

减小计算量和保证 UKF 稳定性，建议在大失准条件下可不必将惯性传感器误差纳

入滤波模型，UKF 滤波的主要目的是为了降低失准角误差，当通过反馈修正使失

准角比较小后，采用经典 Kalman 滤波更加有效。 

 

 

附录：基于复杂加性噪声的简化 UKF 滤波 

 

考虑复杂加性噪声非线性系统滤波模型 

⎩
⎨
⎧

+=
+= −−−

kkkk

kkkk

vxjxhz
wxgxfx

)()(
)()( 111

               （A1） 

其中 )(•f 、 )(•g 、 )(•h 、 )(•j 均可为非线性函数， kx 和 kz 分别是 xL 维状态向量

和 zL 维量测向量， kw 和 kv 分别是 wL 维和 vL 维零均值噪声向量，且记 wxa LLL +=

和 vxb LLL += 。 

设矩阵平方根分解
T

PPP = 、
T

QQQ = ，则在矩阵运算中容易验证下

式成立 
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因此有 

⎥
⎥
⎦

⎤

⎢
⎢
⎣

⎡
=

Q0
0P

P a                       （A3） 

UKF 滤波采用与标准 Kalman 滤波一样的“预测—修正”算法框架，在 UKF 预

测过程中包含利用 UT 变换进行状态预测和量测预测两个预测过程，本附录主要

介绍复杂加性噪声非线性系统滤波的这两个过程的简化算法公式。 
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首先，介绍采用 UT 变换对（A1）中状态方程进行状态预测。将状态噪声增

广为状态向量，令增广状态 a
kx 及其方差阵 a

kP 分别为 
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根据 1−k 时刻状态估计值 1ˆ −kx 、状态噪声 1−kw 及它们方差阵设计 12 +aL 个 Sigma

对称采样点 
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其中 aaa L λγ += ， [ ]Lkx 表示每一个列向量均为 kx 的一个含 L 列的矩阵，若不

考虑列向量的排列顺序，则有 
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记 x
k 1−χ 、 w

k 1−χ 分别是 a
k 1−χ 中从 1 到 xL 行、从 1+xL 到 aL 行的分块矩阵，即
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将 Sigma 采样点（A6）式代入模型（A1）式中的状态方程计算一步预测 
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由 x
kki

*
1|, −χ 求状态一步预测的均值 1|ˆ −kkx 为 
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 （A8） 

其中假设 xawL λλ =+ ，易知 xxaa LL λλ +=+ ， )(ma
iW 是根据 aL 和 aλ 计算的均值比



西北工业大学博士后研究工作报告      第四章 大失准角下的捷联惯导系统初始对准技术 

79 

例系数，而 )(mx
iW 是根据 xL 和 xλ 计算的均值比例系数。再由一步预测 x

kki 1|, −χ 及其

均值计算一步预测均方差阵 1| −kkP 为 
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其中 )(ca
iW 是根据 aL 和 aλ 计算的方差比例系数， )(cx

iW 是根据 xL 和 xλ 计算的方差

比例系数。 

接下来，再采用 UT 变换对（A1）中测量方程进行量测预测，将量测噪声增

广为状态变量，令增广状态 b
kx 及其方差 b

kP 分别为 
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参考（A6）式，根据 1−k 时刻状态预测均值 1|ˆ −kkx 、量测噪声 kv 及方差阵 1| −kkP 、 kR

重新设计 12 +bL 个 Sigma 采样点（重采样）如下 
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其中 bbb L λγ += ，记 x
kk 1| −χ 、 v

kχ 分别是 b
kk 1| −χ 中从 1 到 xL 行、从 1+xL 到 bL 行的

分块矩阵，即 ⎥
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由（A1）式中测量模型计算 Sigma 采样点的量测一步预测 
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求量测一步预测均值 1|ˆ −kkz 为 
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其中假设 xbvL λλ =+ ，并易知 xxbb LL λλ +=+ 。再求量测一步预测方差阵
kk zz

P ˆˆ 和

状态预测与量测预测之间协方差阵
kkx zP ˆˆ 为 
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至此，总结前面的状态预测与量测预测计算公式，减少 Sigma 采样点个数，即分

别以 x
k 1−χ 、 x

kk 1| −χ 代替 a
k 1−χ 和 b

kk 1| −χ ，重写基于复杂加性噪声非线性系统滤波模型的

UKF 状态预测和量测预测过程如下： 
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其中 xxx L λγ += ，剩余的 UKF 修正过程与标准 Kalman 滤波相同，这里不再赘

述。显然，当 kw 、 kv 分别是与 kx 和 kz 维数相同的噪声，并且 )(•g 和 )(•j 是常值

单位矩阵时，容易看出上述滤波预测过程就与简单加性噪声的 UKF 滤波完全一致

了。 
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第五章 SINS 内杆臂效应分析与补偿 

5.1 引言 

在许多捷联惯性导航问题的研究中，都将捷联惯性测量组件（SIMU）当作“点

测量组件”看待，当选择运载体上某点作为导航参考点（如舰船的摇摆中心），

或进行不同导航系统之间信息比对（如SINS/GPS组合导航）时，必须考虑杆臂效

应问题，不妨称之为外杆臂效应[36-39]。如果重新将导航参考点选择在SIMU上，并

且假设惯性器件测量和导航计算均是理想无误差的，则外杆臂效应从原理上并不

会造成惯性导航结果误差，即导航结果就是运载体在SIMU点处真实运动状态的反

映。然而现实中SIMU毕竟是具有一定体积大小的。如果将SIMU视为刚体，在SIMU

角运动过程中它上面每个点的角速度都是相同的，所以理论上在SIMU中三个角速

度测量传感器——陀螺的安装位置和方位可以是任意的，只要它们的敏感轴之间

不相互平行，经过标定后均能实现SIMU的空间三维角速度测量[40]，但是，在角运

动情况下，SIMU上各个点的加速度一般是互不相同的，也就是说，由于三个加速

度计物理尺寸和实际安装位置的限制，使得它们测量的是SIMU上不同点处的加速

度，如果把这些加速度当作来自于理想 “点测量组件”的输出进行惯性导航解

算，将从原理上引起导航误差，文中称这种误差为内杆臂效应误差（在有些文献

中称之为尺寸效应-Dimension Effect）。本章研究的主要内容是分析内杆臂效应的

产生原因和规律，并提出相应的补偿措施。 

bx

by

bz

bo

ZA

XA

YA

b
xr

b
yrb

zr

 

图5-1  三个加速度计的安装位置和敏感方向 

为了研究方便，提出如下假设条件：在SIMU中陀螺的测量是理想无误差的，

SIMU中包含三个单轴加速度计 XA 、 YA 和 ZA ，它们是“点敏感”的并且敏感点
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（也可以用 XA 、 YA 和 ZA 点表示）相对SIMU固定不变，加速度计只感测沿敏感

轴向的加速度，三个加速度计敏感轴相互垂直并且延长线相交于 bo 点，如图5-1

所示，以 bo 为原点建立与SIMU固连的动坐标系 bbbb zyxo ，各加速度计敏感点相对

于 bo 的位置矢量在 bbbb zyxo 上投影分别为 [ ]T00x
b
x r=r 、 [ ]T00 y

b
y r=r 和

[ ]T00 z
b
z r=r 。 

下面首先分析质点在二维平面上的运动情况。 

5.2 质点在圆弧形轨道上的运动分析 

)(tat

)(tan

)(tα
x

y

o

A

r
B

C

R

 

图 5-2  质点在圆弧形轨道上运动示意图 

质点R 沿半径为 r 的圆弧形轨道 ABC 反复运动，以角运动对称轴oB为ox轴，

圆弧中心o 为坐标原点建立固定坐标系oxyz，使圆弧在平面oxy 上，如图 5-2 所

示（其中oz 轴未画出，它垂直纸面向外），质点与圆心之间的连线为oR，假设oR

与ox轴的夹角 )(tα 的规律为正弦角振动，即 

)sin()( 0 tt ωαα =                    （5-1） 

其中 0α 为振动幅值、ω为角频率，并令 ω/π2=T 为振动周期，由（5-1）式求导

后得振动角速率 

)cos()( 0 tt ωωαα =                  （5-2） 

还容易得质点法向速度 )(tvn 、向心加速度 )(tan 、切向速度 )(tvt 和切向加速度

)(tat 分别为 

⎪
⎪

⎩

⎪
⎪

⎨

⎧

−==

==
==

=

)sin()]'([)(

)cos()()(
)][cos()]([)(

0)(

2
0

0

222
0

2

trtvta

trrttv
trrtta

tv

tt

t

n

n

ωωα

ωωαα
ωωαα

          （5-3） 
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一方面，在（5-3）式中对法向速度 )(tvn 和切向速度 )(tvt 沿坐标轴向分解，

得速度投影 
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     （5-4） 

易知有 0)()0( == Tvv xx 和 ωα0)()0( rTvv yy == 成立，且在一个周期内速度变化

0)0()()( =−= xxx vTvTΔv ， 0)0()()( =−= yyy vTvTΔv ，将（5-4）式求导得沿坐

标轴向的加速度 
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另一方面，在（5-3）式中直接对切向加速度 )(tat 和向心加速度 )(tan 沿坐标轴向

分解，得加速度投影 
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   （5-6） 

比较（5-5）式和（5-6）式，易得 
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暂且定义含参数β 的二元积分函数 
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直接求（5-8）式中两个积分的解析式解是非常困难的，但是根据被积函数的周

期和对称特性，易知 

⎩
⎨
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   （5-9） 

若将参数 β 作为变量，当取值从0到180º变化时，利用数值积分方法求得

)2/π,0,(βsY 的值，如图5-3所示，其中左上和右下小图分别为参数β 从0到0.18º
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时和从0到1.8º时的积分函数曲线，由图可见，函数值随着参数β 的减小而迅速

减小。 

 

图5-3  )2/π,0,(βsY 函数值 

 至此，根据（5-6）式和（5-7）式，可求得沿坐标轴向的各加速度投影分量

在一个周期内的积分为 
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 （5-10） 

虽然（5-10）式中第一、三式显示向心加速度和切向加速度的 ox轴投影在一个

周期内积分均不为零，但是它们符号正好相反，而（5-10）式中第二、四式显示

向心加速度和切向加速度的oy轴投影在一个周期内积分均为零。换句话说，在

“点测量组件”中，若由加速度计分别测量质点的切向和法向加速度，并且由陀

螺准确测量角振动，则理论上利用陀螺和加速度计测量进行导航积分解算，在一

个周期内的总速度增量将为零。但是，如果SIMU不是“点测量组件”，情况又会

如何呢？这一问题将在下一节中进行详细分析。 



西北工业大学博士后研究工作报告          第五章 捷联惯导系统内杆臂效应分析与补偿 

87 

5.3 内杆臂效应误差分析 

假设SIMU绕平行于 bb zo 轴的某转动轴作正弦角振动，该转动轴与 bbb yxo 平面

相交于 '
bo 点，振动幅值为 0α 、频率为ω，如图5-4所示。现建立两种坐标系：一

是固定坐标系oxyz，使ox和oy坐标轴分别平行于振动平衡位置时的两加速度计

敏感轴向，原点可任意选取；二是与SIMU固连的动坐标系 ''''
bbbb zyxo ，在平衡位置

时它的三个坐标轴分别平行于 bbbb zyxo 的同名坐标轴，则参照（5-3）式可得角

振动在 XA 加速度计敏感点处的向心加速度和切向加速度大小分别为 
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图5-4  内杆臂效应分析示意图 

所以沿加速度计 XA 敏感轴向的加速度，即加速度计 XA 的测量值为 

)sin()][cos(

sin)(cos)()(
2

01
'222

01
'

''''

tYotXo

xoAtaxoAtata

bb

bbXXtbbXXnX

ωωαωωα +−=

∠−∠−=
         （5-12） 

它等效于在 1X 和 1Y 点处的两个虚拟的加速度计测量合成， 1X 测量的是振动虚拟

法向加速度 222
01

' )][cos()(~ tXota bXn ωωα−= ， 1Y 测量的是振动虚拟切向加速度

)sin()(~ 2
01

' tYota bXt ωωα= 。同理可得 YA 加速度计的测量值为 

)sin()][cos(

cos)(sin)()(
2

02
'222

02
'

''''

tXotYo

xoAtaxoAtata

bb

bbYYtbbYYnY

ωωαωωα −−=

∠+∠−=
        （5-13） 

并等效成在 2Y 和 2X 点处的两个虚拟的加速度计测量合成， 2Y 测量的是振动虚拟

法向加速度 222
02

' )][cos()(~ tYota bYn ωωα−= ， 2X 测量的是振动虚拟切向加速度

)sin()(~ 2
02

' tXota bYt ωωα−= 。 



西北工业大学博士后研究工作报告          第五章 捷联惯导系统内杆臂效应分析与补偿 

88 

参考（5-6）式和（5-10）式，将 )(~ taXn 、 )(~ taXt 、 )(~ taYn 和 )(~ taYt 均沿固定坐

标系oxyz的轴向投影，再在一个振动周期内积分并求和，得沿轴向导航速度增量 
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  （5-14） 

由（5-14）式可见，在一个振动周期内的导航速度增量与振动中心的位置无关，

由于ox轴（或oy轴）上的虚拟法向加速度积分与虚拟切向加速度积分无法完全

抵消，当振幅一定时，导航速度增量与加速度计敏感点（ XA 和 YA ）与敏感轴延

长线交点（ bo ）的距离成正比，也与振动频率成正比。以上分析表明，由于在实

际SIMU中加速度计之间的安装位置存在差异，如果把加速度计测量当作“点测量

组件”的输出进行导航解算，则将从原理上造成速度解算误差，称该误差为内杆

臂效应速度误差，并称 xr 和 yr 为内杆臂长度。同理，也可对空间三维角运动情况

进行分析，能得出类似的结论。 

 以下再给出内杆臂效应的速度误差平均漂移率计算公式 

⎪⎩

⎪
⎨
⎧

⋅−==∇

⋅−==∇

)2/π,0,(π/2/)(

)2/π,0,(π/2/)(

0
2

0
2
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syyy

sxxx

YrTTΔv

YrTTΔv
          （5-15） 

此外，若仅取 t从 4/T 到 4/3T 这段时间作分析，容易求得 

∫
4/3

4/
)(

T

T x dtta )2/π3,2/π,( 0αω sx Yr−=  )2/π,0,(2 0αω sx Yr−=  

和 

)2/π,0,(2)( 0

4/3

4/
αω sy

T

T y Yrdtta −=∫  

这说明该段时间内导航解算速度发生了变化，而实际上SIMU在 4/T 时刻和 4/3T

时刻的真实速度是相同的，且均为0。上述例子说明了一个重要的现象：若SIMU

初始导航速度为零，接着突然按正弦角速率绕 ''
bb zo 轴转动 02α 角度后再停止，则

由于内杆臂效应，将在ox和oy轴出现导航解算速度误差，即内杆臂效应速度误

差（例如 0α =90º、 yx rr = = 5cm、ω = 0.5Hz，则速度误差约为-0.44m/s）。虽然

该例子是在特定的角运动规律下进行计算才得到导航解算速度误差的具体公式

和数值大小，但是它足以说明，在实际捷联惯导系统中，如果加速度计的内杆臂
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长度比较大，当运载体出现角运动，特别是方位急速转弯时，将可能引起严重的

导航解算速度误差。 

5.4 内杆臂效应的补偿方法 

通过上一节的分析指出，当三个加速度计敏感轴互相垂直并且相交于一点

时，内杆臂效应速度误差与角振动中心无关，（5-15）式表明在一定振幅下内杆

臂效应造成的导航速度漂移率与内杆臂长度成正比，也与振动频率平方成正比。

反过来说，如果利用速率转台给SIMU以适当的角振动规律，从导航解算速度漂移

率中即可辨识出内杆臂长度。当然，如果能直接使用测量工具测得内杆臂长度是

简单的了。 

获得内杆臂长度后，补偿内杆臂效应的基本思路是将加速度计敏感点处的加

速度测量值折算至它们的敏感轴交点上，参见图5-1，也就是将加速度计 XA 、 YA

和 ZA 的输出折算至 bo 点。假设SIMU的角运动速度矢量为 [ ]Tzyx
b ωωω=ω ，现

以加速度计 XA 为例，则易知 XA 点加速度矢量 [ ]TXzXyXxX aaa=a 与 bo 点加速

度矢量 [ ]Tozoyoxo aaa=a 之间的关系为 

)( b
x

bb
x

b
oX rωωrωaa ××+×+=              （5-16） 

上式中 b
x

b rω × 和 b
x

bb
x

bb rωrωω 2)()( ×=×× 分别代表 XA 点相对于 bo 点的切向加速

度和法向加速度，由于加速度计 XA 只敏感沿 bb xo 轴向（法向）的加速度，将（5-16）

式在 bb xo 轴投影得加速度计 XA 测量输出 Xxa 为 xzyoxXx raa )( 22 ωω +−= ，移项后得

oxa 计算公式，同理，可得加速度计 YA 测量输出 Yya 和加速度计 ZA 测量输出 Zza 折

算至 bo 的计算公式，即 
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                （5-17） 

将（5-17）式记成矢量形式为 

)( bbb
Ao rωωaa ××−=                 （5-18） 

其中 [ ]TZzYyXxA aaa=a 、 [ ]Tzyx
b rrr=r ，这就是进行内杆臂效应补偿的公式，

经补偿后若将 bo 视为导航信息参考点，则从原理上不会再造成任何杆臂效应误

差。对比（5-18）式和（5-16）式，它们有些相似，然而（5-18）式缺少切向加

速度项，从而与角速度的导数无关。从（5-18）式还可以看出，三个单轴加速度

计的折算过程就像在矢径 br 末端处有一个虚拟的“点状”三轴加速度计一样，但
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是虚拟加速度从 br 末端折算至 bo 点时不必考虑切向加速度影响。 

如果三个加速度计敏感轴不相互垂直或者不相交于一点，分析过程稍显复

杂，可以指出的是，如果三个加速度计敏感轴不相交于一点，则在加速度的折算

过程中必然与角速度的导数关联，这对角速率或角增量输出的陀螺来说，求导对

实际导航解算的影响是不利的。通常在SIMU设计时对加速度计的安装都有一定的

位置和方位要求，即要求三个加速度计敏感轴尽量相互垂直并且尽可能相交于一

点，以降低内杆臂效应补偿的复杂性和减小导航解算误差。但是，与上述要求相

反的不正规的安装方式在多加速度计冗余配置的SIMU中不仅是无法避免的，而且

还是必不可少的，值得更深入地研究杆臂效应补偿问题。图5-5是加速度计任意

安装的示意图（图中只画出 XA 加速度计）。 

bx

by

bz

bo

XA

b
Xr

b
zr XA′

b
AXU

 

图5-5  加速度计任意安装条件下杆臂效应补偿 

 在图5-5中假设加速度计敏感点 XA 与SIMU参考点 bo 间的杆臂矢量为 b
Xr ， XA

敏感方向的单位矢量为 b
AXU ， b

Xr 和 b
AXU 是可预先测量的（已知的杆臂参数）， XA

点加速度矢量 Xa 与 bo 点加速度矢量 oa 之间的关系与（5-16）式相同，将其在 XA

敏感方向投影，得 XA 加速度计的输出 Xa 如下 
b
AX

b
X

bbb
X

b
o

b
AXXXa UrωωrωaUa ⋅××+×+=⋅= )]([     （5-19） 

令 b
AXooXa Ua ⋅= ，（5-19）式经整理得 

b
AX

b
X

bbb
X

b
XoX aa Urωωrω ⋅××+×−= )]([         （5-20） 

（5-20）式说明， XA 加速度计输出 Xa 经杆臂效应补偿至 bo 点后，相当于在 bo 点

处有一个虚拟的加速度计 XA′ ，其测量输出为 oXa ，显而易见，虚拟加速度计的输

出与真实的加速度计输出是同方向的。（5-20）式便是加速度计杆臂效应补偿的

一般公式。 

从上述加速度计杆臂效应补偿中，原则上，可以得出以下捷联惯组在实际使

用中的标定计算流程：首先是进行陀螺标定计算（包括当量转换、漂移扣除与横
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侧向校正），将陀螺采样输出转换并投影至正交的标定坐标系b 系，获得 bω ；再

在加速度计当量转换和零偏扣除后，利用加速度计杆臂参数和陀螺标定结果 bω

进行加速度计杆臂效应补偿，获得 oZoYoX aaa ,, ； 后进行虚拟的加速度计横侧向

校正，也将虚拟的加速度计输出投影至b 系。 

假设加速度计输入输出模型是线性的，即 

iAiAii Nka ∇−=    （ ZYXi ,,= ）             （5-21） 

其中 AiN 、 Aik 、 i∇ 分别为加速度计采样脉冲输出、脉冲当量和零偏，则单个加速

度计的标定计算公式为 

b
Ai

b
i

bb
iAiAioi Nka Urωω ⋅×+×−∇−= }])(){[()( 2         （5-22） 

将三个加速度计标定合在一起，写成矢量形式，并投影至b 系，得 
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 （5-23） 

记 [ ]b
AZAZ

b
AYAY

b
AXAXA kkk UUUK = 为脉冲当量矩阵、 [ ]b

AZ
b
AY

b
AXA UUUU = 为

加速度计敏感方位矩阵。在（5-23）式中，前半部分标定计算与不考虑杆臂效应

的加速度计标定完全相同，而后半部分计算仅与杆臂效应补偿有关，与加速度无

关，也就是说，杆臂效应补偿可以独立于常规加速度计标定。从（5-23）式还可

以看出，每个加速度计的敏感方位矢量 b
AiU 都可以从脉冲当量矩阵 AK 中提取获

得。 

5.5 内杆臂效应试验 

利用某型号激光捷联惯导系统进行试验，其中激光陀螺精度0.01º/h，加速

度计精度5×10-5g。捷联惯导系统放置在单轴试验转台上，转台台面基本水平，

启动惯导系统加温稳定后，进行5min的初始对准，初始对准完毕后将方位转至约

180º，开始记录惯导导航数据输出。接着用手动方法绕方位轴进行7次±180º转

动，方位角大约在0º～180º（或-180º）之间变化，7次转动如图5-6中1,2,3…7
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数字所示，整个过程中惯导系统方位角输出如图中蓝色实线所示，而转动方位角

速率如红色虚线所示，其中 大角速率约为250º/s（不超过该惯组陀螺的 大标

称角速率400º/s）。图5-7是相应的导航速度误差输出曲线，从该图中看出，每转

动180º后速度误差都变大了，方位转动角速度率越大，速度误差增加得越明显，

后在100s后东向和北向的速度误差分别多达1.1m/s和0.9m/s（只有天向速度误

差几乎不变）。 

 

图5-6  惯组转动方位角及方位角速率 

 

图5-7  捷联惯导系统速度误差 
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根据上一小节内杆臂速度误差分析和补偿原理，这里采用试凑的方法补偿捷

联惯组水平x轴和y轴两个加速度计的杆臂长度，当取 xr =0.0235m和 yr =-0.029m

时，内杆臂效应补偿后的惯导系统速度误差如图5-8所示，此时速度误差得到了

明显抑制，说明内杆臂效应补偿是非常有效的。上述杆臂长度的取值还说明了，

2～3cm的杆臂长度有可能造成巨大的速度误差，在捷联惯导系统硬件和软件算法

设计中应引起足够的重视。当然实际应用中还应对z轴加速度计补偿，文中没有

作这项工作。 

 

图5-8  内杆臂补偿后的速度误差 

本试验说明内杆臂效应是捷联惯导系统的一个重要误差源。事实上，与平台

惯导系统相比，由于物理上隔离角运动功能的缺失，捷联系统误差源更多。文献

[41]指出了一些捷联系统专有的误差源，包括与机动有关的误差和与振动有关的

误差，文献[40]分析的标定引起的误差属于与机动有关的误差，而本章分析的内

杆臂效应误差在大角速率机动下可以认为是与机动有关的误差，但在角振动环境

下亦可认为是与振动有关的误差。 

鉴于捷联系统误差源众多，作者认为捷联惯导系统不适合应用于零速修正场

合，至少对于需要按任意路径行驶并且实时提供准确定位信息（如10m量级）的

车载导航系统而言是不适合的。在经典的平台惯导系统大地测量中，一般要求路

径（或称其为导线）是“直伸状”的，并且拥有起、止控制点[42]，通过多次测量

进行平差或事后平滑处理，才能达到优于10m的定位精度。此外，目前多以光学

陀螺，如激光陀螺和光纤陀螺，与石英加速度计一起构建捷联惯导系统，由于光

学陀螺噪声大并且漂移相关时间短、石英加速度计温度误差系数大等因素，使得



西北工业大学博士后研究工作报告          第五章 捷联惯导系统内杆臂效应分析与补偿 

94 

捷联惯导系统速度误差的规律性与平台惯导系统相比更弱。作者曾在多次高精度

捷联惯导系统作零速修正的试验中发现，应用曲线拟合的方法进行捷联惯导系统

零速修正并不合适，特别是在载车转弯机动时，或者系统准备时间不够充分时，

曲线拟合误差比较大，甚至该方法完全不能使用。因此，就目前国内的捷联惯性

器件制造水平而言，研究者或者应当放弃在车载捷联惯导系统中使用零速修正的

功能，或者应当降低捷联系统零速修正的精度指标要求，或者应当建立比平台系

统更复杂的捷联系统误差模型，否则，照搬平台系统零速修正的研究成果和结论

是很难凑效的。国内外平台系统零速修正技术已经比较成熟，然而捷联系统相关

产品却鲜有报道，也足以见其实现的困难程度了（少见捷联零速修正系统也可能

存在这些原因：目前对捷联系统零速修正技术需求不如当时历史条件下对平台的

那样迫切，或者当前高精度定位测量手段如GPS等早已垂手可得）。 

5.6 杆臂效应引起的划船运动误差探讨 

划船运动误差是由捷联惯导数值积分算法引起的，属于算法性误差，区别于

杆臂效应补偿的原理性误差。既使把SIMU当作“点测量组件”，这种算法性误差

也是存在的，它还与振动中心的位置，即外杆臂长度有关。现分析如下，参见图

5-2，假设振动幅值 0α 是小量，忽略关于 0α 的二阶小量，则在（5-6）式中，除 )(taty

简化为（5-24）式外，其余各式均近似为0。 

)sin()( 2
0 trtaty ωωα−≈                 （5-24） 

可见，加速度 )(taty 平行于oy轴，而角振动 )cos()( 0 tt ωωαα = 平行于oz 轴，因此，

未作划船运动补偿时在捷联惯导算法中将产生沿ox轴的划船运动误差[1]，其速度

漂移率大小为 

22
0/ ωαrTΔvscull =                    （5-25） 

划船运动误差速度漂移率与外杆臂长度成正比，因此，除了在捷联惯导算法中应

采样划船误差补偿算法外，还应尽量将SIMU安装在运载体振动中心附近（如舰船

的摇摆中心附近）。对比（5-15）和（5-25）式，可知在外杆臂长度比较大时，

有效的划船误差补偿是利用试验方法进行正确的内杆臂长度计算的前提。 

此外，既使运载体或使用环境没有角振动，在含有振动源的SIMU中，如由机

械抖动偏频激光陀螺构成的捷联惯组，也可能出现划船运动误差[43]，可以将它看

成是外杆臂划船误差的一个“微型缩影”。例如，在激光陀螺捷联惯组中，激光

陀螺的抖动会经减震器诱导SIMU共振，如果共振中心与经内杆臂补效应偿后的加
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速度组件中心不重合，假设共振幅值 0α =30"、频率ω =10Hz、加速度计组件中心

离共振中心的杆臂长度 r =5cm，则 gTΔvscull
7104/ −×≈ ，当然，在惯性级精度的

导航系统中，该值可以忽略不计。 

5.7 本章小结 

在SIMU中的三个加速度计敏感轴互相垂直并且相交于一点的比较理想的条

件下，分析了内杆臂效应产生的原因，即是由于虚拟法向加速度积分与虚拟切向

加速度积分无法完全抵消造成的，内杆臂效应速度漂移率与角振动中心无关，而

与内杆臂长度成正比，也与振动频率平方成正比。进行内杆臂效应补偿的方法是

将加速度计敏感点处的加速度测量值折算至它们的敏感轴交点上。如果SIMU的加

速度计敏感轴不相互垂直或者不相交于一点，内杆臂效应的分析和补偿过程会比

较复杂，但是这一问题在多加速度计冗余配置的SIMU中是无法避免的，本章对此

也作了一些更深入的探讨。 
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第六章 激光陀螺整周期采样的影响与修正 

6.1 引言 

激光陀螺的闭锁区是影响其测量灵敏度的重要因素，采用各种偏频方法减小

闭锁区的影响是发展激光陀螺的一项关键技术。由于机械抖动偏频具有结构简单

和承受冲击能力强等诸多优点，它是应用 早和 成熟的激光陀螺偏频技术，其

原理是采用小振幅高速机械抖动装置强迫环形激光器绕垂直于谐振腔环路平面

的轴线来回转动，为谐振腔内相向行波对提供快速交变偏频[44,45]。为了获得反映

运载体角运动信息，必须消除机械抖动偏频的影响，其方法有[46-49]：①对陀螺输

出进行高速采样，通过数据滤波提取有用信息（高频采样）；②利用高精度传感

器测量激光器相对于陀螺壳体运动偏角，再在陀螺输出中扣除该偏角；③当机械

抖动装置相对陀螺壳体抖动过平衡位置时，提供触发信号对陀螺输出进行采样

（整周期采样）。上述第一种方法，即高频采样，要求计算机具有很强的处理能

力和好的数据处理方法；第二种方法对角度传感器要求比较高；第三种方法，整

周期采样，实现简单，对消除偏频信号非常有效，当运载体角运动比较平稳时，

容易满足测量要求，具有一定的应用价值。 

目前，国内在中高精度激光陀螺捷联惯导系统（LSINS）中普遍采用高频采

样方式解决抖动解调问题，但是，由于高频采样引入的低通滤波器的影响，处于

滤波器通带内的陀螺有效信号的幅频和相频特性也不可避免的发生变化，信号的

微小畸变可能引入较大的姿态算法误差，为了减小信号滤波对姿态算法精度的影

响，文献[50-53]提出了对经典圆锥补偿算法进行修正的公式，修正效果令人满

意。在高频采样的低通滤波器中一般采用 FIR 滤波器，使用 FIR 滤波器必然带来

相位延迟问题，当导航系统参与制导控制时，过大的延时可能影响制导控制系统

的控制回路性能。例如当角运动速率 200º/s、高频采样频率 2000Hz、FIR 滤波

器为 30 阶时，将带来 7.5ms 时延和产生 1.5º的角度测量误差，这在某些苛刻的

应用环境中必需予以重视。原理上，利用高频采样和测角传感器相结合的方法，

既能降低对测角传感器的精度要求，又能很好减弱相位延迟的问题，但是实现起

来稍微复杂一些。 

虽然激光陀螺的整周期采样抖动解调技术在中高精度 LSINS 中应用不多，但

是其方法实现简单，与高频采样相比对系统性能要求不高，因而具有一定的应用
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价值。 

在设计LSINS时，三个激光陀螺之间机械抖动频率应当交错开，建议相差30Hz

以上[47]。当陀螺输出采用整周期锁存方式时，导航计算机定时采样系统采集到的

三个陀螺信号，隐含着陀螺输出的不同步，如果运载体角运动比较剧烈，整周期

采样方法中存在以下缺点：①运载体运动角速率难以实时准确测量；②运载体姿

态角测量存在延迟难以估计和补偿；③由于三个轴激光陀螺整周期锁存不同步，

造成姿态解算的不可交换误差，误差随时间不断增长。 

本章拟对整周期采样对捷联惯导姿态解算的影响及其修正方法作进一步的

研究。首先介绍了整周期锁存时陀螺输出采样的不同步现象，在圆锥运动条件下

对不同步问题引起的姿态解算误差进行仿真，仿真结果在实际应用中具有一定的

参考价值。在修正方面，提出了对激光陀螺整周期采样进行修正的方法，仿真表

明它能消除运动角速率和姿态角测量不准的缺点，并有效降低了在圆锥运动环境

下的姿态漂移误差，研究结果将有助于增加整周期采样的实际应用价值。 

6.2 整周期锁存和定时采样简介 

如图 6-1 所示， xg 、 yg 、 zg 三条横线分别代表 SINS 中三个轴激光陀螺的输

出时序，线上每一个节点表示整周期锁存的时刻，由于各个激光陀螺机械抖动周

期不相等，因此它们的整周期锁存周期不同，即整周期锁存时刻也不相同。图中，

kt 、 1+kt 、 2+kt 表示导航计算机定时采样时刻，采样周期为 h。可以看出，图中共

有四个独立的时钟系统（三个陀螺整周期锁存时钟加上一个导航计算机定时采样

时钟，它们彼此间相互独立）。 

gx

gy

gz

h

tx tx+1 tx+2 tx+3 tx+4 tx+5

tk tk+1

ty ty+1 ty+2 ty+3 ty+4 ty+5 ty+6 ty+7

tx+6

tz tz+1 tz+2 tz+3 tz+4 tz+5 tz+6

ty+8 ty+9

tz+7

tk+2

h

 

图 6-1  激光陀螺整周期锁存与定时采样示意图 

在导航计算机定时采样 1+kt 时刻， xg 陀螺输出采样值为 xt 至 3+xt 时间段内的角

增量（期间共包含 xg 陀螺的三个整周期锁存周期）；而在 2+kt 采样时刻， xg 陀螺

输出采样值为 3+xt 至 5+xt 时间段内的角增量（期间只包含 xg 陀螺的两个整周期锁
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存周期）。这表明，虽然导航计算机定时采样时钟周期不变，但是不同采样时刻

采集到的陀螺输出可能包含不等周期数的整周期锁存角增量，即导航计算机采样

时间长度与期间陀螺输出时间长度之间没有确定的关系。由于难以准确获得陀螺

输出时间长度，就造成了利用角增量输出求取瞬时角速率的困难。其它两个轴的

陀螺采样输出情况分析也类似于 xg 陀螺。还须指出，三个轴陀螺从各自的 近

一次整周期锁存时刻到导航计算机采样时刻的采样延迟时间也是不相等的（如在

1+kt 采样时刻，三个陀螺采样延迟分别为 31 ++ − xk tt 、 41 ++ − yk tt 、 31 ++ − zk tt ）。由于

陀螺输出时间长度不等和延迟时间不等的影响，如果捷联惯组三个轴都存在持续

角运动，在捷联惯导算法中就可能产生角运动不可交换性误差并不断积累， 终

导致严重姿态解算误差。 

6.3 整周期锁存误差仿真 

显然，如果捷联惯组只绕其某一激光陀螺敏感轴作角运动，其它两轴不转动，

则激光陀螺输出时间长度不等和延迟时间不等就不会产生姿态解算累积误差。对

于 SINS 姿态算法， 不利的角运动环境是圆锥运动，以下在圆锥运动环境下分

析激光陀螺整周期采样对姿态解算误差的影响。 

6.3.1 圆锥运动描述 

 如图 6-2，动坐标系b 系相对参考坐标系 r 系绕 rr zo 轴作圆锥运动，半锥角为

α ，锥运动频率为ω，即：b 系与 r 系坐标原点重合， bb xo 轴以 rr xo 轴为对称中

心，在 rrr zox 平面内作幅值为α 的振动； bb yo 轴以 rr yo 轴为中心，在 rrr zoy 平面

内幅值为α 的振动； bb zo 轴在以 rr zo 轴为中心的圆锥面上运动。 

zr

xr

yr

α

xb

yb

zb

or (ob)

 

图 6-2  b 系相对 r 系作圆锥运动 

该圆锥运动可用等效旋转矢量描述为 

[ ]T0sincos tt ωαωα=Φ                （6-1） 
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动坐标系b 相对参考坐标系 r 的方位关系还可用姿态四元数描述为 

T

0sin
2

sincos
2

sin
2

cos)( ⎥⎦
⎤

⎢⎣
⎡= ttt ωαωααQ      （6-2） 

在指北方位 SINS 中，导航坐标系依次经过三次欧拉角（分别为方位角ψ 、

俯仰角θ 和横滚角γ ）旋转，可获得运载体坐标系，类似的，b 系与 r 系之间的

关系也可以利用上述三个欧拉角描述（相当于把 r 系当作导航坐标系，即把b 系

当作运载体坐标系），从姿态四元数 )(tQ 中容易求得这三个欧拉角，详见参考文

献[40]，本章后面仿真时将用到这三个欧拉角。动坐标系b 系相对参考坐标系 r 系

的圆锥运动角速度矢量描述为 

T
2

2
sin2cossinsinsin)( ⎥⎦

⎤
⎢⎣
⎡ −−=

αωωαωωαω tttω      （6-3） 

由圆锥运动角速度矢量（6-3）式积分，可得两个相邻采样时刻之间的理想角增

量输出 

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−

+

+−

== ∫
+

+

)
2

(sin)(2

)]
2

(cos[)
2

sin(sin2

])
2

(sin[)
2

sin(sin2

)(

2

1
1

αω

ωωα

ω
ωα

h

hth

h
t

h

dtt k

k

t

tk
k

k

ωΔθ       （6-4） 

其中 ...3,2,1,0=k ， kk tth −= +1 为采样周期， 1+kΔθ 为从 kt 时刻到 1+kt 时刻的角增量，

即 1+kt 时刻采样获得的理想角增量输出。 

6.3.2 圆锥运动环境下整周期采样的角增量仿真 

公式（6-4）为圆锥运动时理想的角增量输出采样表达式。如果考虑到激光

陀螺整周期锁存的不同步，假设三个激光陀螺机械抖动频率分别为 xf 、 yf 、 zf（即

周期锁存周期分别为 xx fT /1= 、 yy fT /1= 、 yy fT /1= ），并不妨假设起始 0t 时刻

三个激光陀螺是同步开始抖动的，则不计激光陀螺量化效应时，在 1+kt 时刻采样

获得的陀螺角增量输出为 

⎥
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式中， ),,(,]/int[,]/int[ 1 zyxitTTthTTtt ikiikikiikik =−⋅=⋅= + ， ]int[• 表示取整。 

例如，在某型号激光捷联惯组中，三个激光陀螺的机械抖动频率分别为 x轴

370Hz、y 轴 359Hz、z 轴 408Hz，当作幅值α =10º、周期ω =0.7Hz 的圆锥运动，

采样周期 h =10ms 时，经过仿真其三个轴角增量输出如图 6-3 所示。图中虚线为

理想角增量输出，而实线为整周期锁存时的采样输出。从图中可以看出，整周期

锁存采样输出波动较大——“锯齿”现象，如果直接用它除以采样时间间隔计算

SINS 的瞬时角速率必将产生很大跳动误差。 

 

图 6-3  圆锥运动条件下角增量采样输出 

6.3.3 整周期采样对姿态解算的影响 

在圆锥运动条件下，许多文献研究推导出了半圆锥角、圆锥运动频率、采样

周期与等效旋转矢量算法漂移误差之间的关系表达式。但是，如果还要进一步考

虑到激光陀螺整周期锁存不同步的问题，势必使得研究算法漂移误差关系变得非

常复杂。因此，文节打算利用计算机仿真的方法来研究整周期采样对算法漂移误

差的影响。 

同上节假设：激光陀螺机械抖动频率 x 轴 370Hz、y 轴 359Hz、z 轴 408Hz，

锥运动幅值α =10º、周期ω =0.7Hz，采样周期 h =10ms。选用等效旋转矢量双子

样优化算法分别对理想角增量输出和整周期采样输出进行姿态更新解算，求得姿

态角和方位角的误差，结果如图 6-4 所示。图中虚线是理想角增量输出时的姿态

和方位误差角，误差都很小，接近于零；实线表示的是整周期采样输出时的姿态

和方位误差角，它出现明显周期性和随机变化，周期性变化反映了圆锥运动的周
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期性，随机变化是由于陀螺整周期锁存引起的，运载体角运动快时随机变化幅值

也大，姿态和方位误差角均没有明显的累积增大趋势。但是，经过长时间（10min）

的仿真，结果如图 6-5 所示，整周期采样输出时方位误差角有一定的发散趋势，

终接近 2′，这说明整周期采样会引起捷联惯导姿态算法漂移误差。 

 

图 6-4  圆锥运动条件下姿态和方位解算误差 

 

图 6-5  圆锥运动条件下姿态和方位解算误差（10min） 

进一步仿真表明，圆锥运动幅值、频率、激光陀螺机械抖动频率、导航计算
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机采样周期、所选择的等效旋转矢量算法等因素都与姿态算法漂移误差速率有

关。如果增加圆锥运动频率，则整周期采样时方位误差角变化速度将急剧增大，

远远大于理想采样输出条件下的方位误差角。如图 6-6 所示，仿真时选择圆锥角

1º，圆锥运动频率 5Hz，图中，10min 后理想角增量采样输出时方位误差角约 3′，

而整周期采样时方位误差角约 47′，后者大约是前者的 18 倍。同样的，理想和整

周期两种采样情况下俯仰和横滚误差角都没有明显的增长趋势。 

 

图 6-6  圆锥运动条件下姿态和方位解算误差（5Hz） 

6.4 整周期采样的修正 

6.4.1 修正的基本原理 

对整周期采样进行修正，比较简单而又实用的方法是在陀螺采样电路中增加

一些触发信号和计数器。以 xg 陀螺为例，每当陀螺机械抖动过平衡位置时，可

以利用过平衡信号复位计数器并使计数器重新开始以一定的频率累加计数，而当

导航计算机定时采样信号到来时，以定时采样信号终止计数器计数， 后在计算

机采样程序中同时读取陀螺的脉冲数和相应计数器的计数值。因为计数器的计数

频率是事先已知的，所以容易求得 xg 陀螺的整周期锁存 xt 时刻至计算机定时采

样 kt 时刻的时间长度 xk tt − ，不妨以 kxh , 表示之，即 xkkx tth −=, ，如图 6-7 所示，

同样可以求得图示的时间长度 311,3 ++++ −= xkkx tth 和 522,5 ++++ −= xkkx tth 。知道了陀螺

的整周期锁存时刻至计算机定时采样时刻的时间长度，就能够借助外推算法估计
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出该时间段内陀螺输出的角增量，从而对计算机定时采样角增量进行修正。 

gx

h

tx tx+1 tx+2 tx+3 tx+4 tx+5

tk tk+1

tx+6

tk+2

h
hx,k

hx+3,k+1 hx+5,k+2

tx,x+3 tx+3,x+5 tx+5,k+2

 3, +xxϖ
5,3 ++ xxϖ 2,5

~
++ kxϖ

 

图 6-7  激光陀螺整周期采样修正示意图 

下面以角速率线性外推为例来估计 xg 陀螺在 2,5 ++ kxh 时间段内的角增量。 

首先，记 xt 时刻至 3+xt 时刻的时间中点、 3+xt 时刻至 5+xt 时刻的时间中点、 5+xt

时刻至 2+kt 时刻的时间中点分别为 3, +xxt 、 5,3 ++ xxt 和 2,5 ++ kxt ，即有 

22
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2
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+++++

+

−−
+=

−++−
=

+
= kxkx

k
kxkkxkxx

xx

hhh
t

hhthtttt   （6-6） 

2

2
)2()(

2
2,51,3

2,51,353
5,3

++++

++++++
++

−−
++=

−++−+
=

+
=

kxkx
k

kxkkxkxx
xx

hhh
ht

hhthhtttt
      （6-7） 

2
2

2
)2()2(

2
2,52,525

2,5
++++++

++ −+=
++−+

=
+

= kx
k

kkxkkx
kx

h
ht

hthhtttt  （6-8） 

其次，假设计算机定时采样在 1+kt 时刻和 2+kt 时刻读取 xg 陀螺的角增量输出分

别为 xkΔθ ,1+ 和 xkΔθ ,2+ ，则若以 xt 时刻至 3+xt 时刻内的平均角速率代替该段时间中

点 3, +xxt 时刻的角速率 3, +xxϖ ，得 

1,3,

,1

3

,1
3,

++

+

+

+
+ −+

=
−

=
kxkx
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xx
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xx hhh
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同理求得中点 5,3 ++ xxt 时刻的角速率 
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后，利用梯形边长之间的比例关系式，参见图 6-7 中梯形部分，可线性外

推估计得 2,5 ++ kxt 时刻的角速率 2,5
~

++ kxϖ ，即可由比例关系式 

3,5,3

5,32,5

3,5,3

5,32,5
~

+++

++++

+++

++++

−
−

=
−
−

xxxx

xxkx

xxxx

xxkx

tt
tt

ϖϖ
ϖϖ

         （6-11） 

再将（6-6）式～（6-8）式代入（6-11）式，经过整理求得 

)(
2

~
3,5,3

2,5,

1,3
5,32,5 +++

++

++
++++ −

−+
+

+= xxxx
kxkx

kx
xxkx hhh

hh
ϖϖϖϖ      （6-12） 

获得线性外推角速率（6-12）式后，进一步可粗略计算出从整周期锁存 5+xt 时刻

至计算机定时采样 2+kt 时刻的陀螺输出角增量修正量为 

2,52,5,2
~~

+++++ = kxkxxk hθ ϖδ                  （6-13） 

同理在其它计算机定时采样时刻也可以估计得角增量修正量 ...)2,1,0(~
, =iθ xiδ 。至

此，可以构造如下式， 终得到修正后的 xg 陀螺角增量输出 

xixixixi θθΔθθΔ ,,1,1,1
~~~ δδ −+= +++               （6-14） 

显然，修正公式（6-14）式保证了陀螺总角增量输出不变，而它改变了角增量在

时间轴上的分布，所以在 SINS 有角速度运动时能够减轻“锯齿”症状，使修正

后的陀螺输出比修正前的更加平滑，趋于符合捷联惯组的实际角运动情况。 

除了利用线性外推算法对整周期采样进行修正外，还可以利用常值或抛物线

等外推算法进行修正，这里不再叙述它们的推导过程。 

6.4.2 修正后的仿真效果 

采用同 6.3.3 节一样的仿真条件：激光陀螺机械抖动频率 x 轴 370Hz、y 轴

359Hz、z 轴 408Hz，圆锥运动幅值α =1º、频率 f = 5Hz、采样周期 h =10ms、选

用等效旋转矢量二子样算法，仿真结果如图 6-8 所示，其中俯仰角θ误差和横滚

角γ 误差只显示了前 6s，而方位角ψ 误差为 10min，在图中虚线、点划线、实线

分别代表的是采用理想角增量输出、整周期采样输出、整周期采样线性外推修正

三种姿态更新算法的姿态和方位误差角。从图中可以看出，经过整周期采样修正

后水平姿态误差角减小了很多，其幅值从修正前的 大约 4′降低至修正后的 0.1′

以下，10min 时方位误差角也从修正前的约 47′减小到了-6′。由此可见，整周期

采样修正对提高 LSINS 的角度测量精度，降低圆锥运动漂移误差是非常有效的。 

另外，在圆锥运动条件下、采样周期 h =10ms、姿态算法选用等效旋转矢量

二子样算法时，而其它条件变化时，再进行了六组仿真试验，仿真条件和结果如
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表 6-1 所示。 

 

图 6-8  圆锥运动条件下各种算法的姿态和方位解算误差 

表 6-1  圆锥运动条件下各种算法的方位漂移误差 

陀螺抖动频率
（Hz） 圆锥运动参数 10min 方位漂移误差（′） 

组 
别 X 

轴 
Y 
轴 

Z 
轴 

α  
（º） 

f  
（Hz）

理想

采样

整周

期 
采样

常值 
外推 
修正 

线性 
外推 
修正 

抛物线 
外推 
修正 

线性+
抛物

线 
1 370 359 408 10 1 0.1 18.4 -104.7 -0.3 0.3 0.1 
2 370 359 408 1 3 0.2 0.6 -30.6 -0.4 0.9 0.3 
3 370 340 408 1 5 3.2 24.2 -115.8 -4.5 10.0 2.7 
4 380 359 408 1 5 3.2 17.4 -131.5 -5.2 11.1 3.0 
5 370 340 400 1 3 0.2 2.1 -27.7 -0.4 0.9 0.2 
6 370 340 400 1 5 3.2 24.3 -115.1 -4.5 9.9 2.7 
 

从表 6-1 中可以得出以下结论：①当圆锥运动的锥角或频率较大时，整周期

采样的方位漂移误差比理想采样的大得多；②激光陀螺抖动频率对整周期采样方

位漂移误差有影响，如可通过对比组 3、组 4和组 6或者对比组 2和组 5中的整

周期采样仿真结果；③整周期采样修正算法中，常值外推起不到改善作用，反而

使方位漂移误差增大，线性外推修正性能较好，抛物线外推修正有改善作用，但

效果不如线性外推的好；④从另外一个角度看，可以认为线性外推和抛物线外推

修正效果是相当的，因为在每组仿真结果中这两者距理想采样漂移误差的距离大

致相等，读者可以自行计算作比较，这表明了线性外推修正不够充分，而抛物线
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外推修正却有点“过了头”，若取两者之平均构造线性+抛物线外推修正，仿真结

果如表 6-1 中 后一列所示，它和理想采样的漂移误差非常接近。 

6.5 本章小结 

经过本章分析指出，在圆锥运动条件下，激光陀螺整周期采样是引起姿态算

法漂移误差的重要原因。姿态算法漂移误差速率与圆锥运动幅值、频率、激光陀

螺机械抖动频率、导航计算机采样周期、所选择的等效旋转矢量算法等因素有关。

如果圆锥运动条件恶劣，则整周期采样时姿态算法漂移误差将急剧增大，远远大

于理想采样条件下的算法漂移误差。因此，在 LSINS 角运动平缓时可以采用整周

期采样方式，而在角运动比较剧烈时就有必要改进激光陀螺采样方式。本章提出

了对激光陀螺整周期采样进行改进的方法，详细推导了线性外推修正的算法公

式。仿真结果表明，当姿态更新采用等效旋转矢量二子样算法时，利用线性+抛

物线外推修正的效果非常显著，它能有效抑制整周期采样造成的姿态算法漂移误

差，达到与理想采样的漂移误差非常接近的程度。因为，在等效旋转矢量二子样

算法中，相当于采用线性模型近似捷联惯组的角运动，文中使用线性+抛物线外

推修正效果好，而在等效旋转矢量三子样算法中是采用抛物线模型近似角运动，

所以，可以预见利用抛物线+三次曲线外推修正也能在三子样算法中取得好的补

偿效果。同理，上述思路还可推广到其它子样数的整周期采样修正算法中去。

后指出的是，整周期采样修正算法的计算机采样 高频率受到限制，即它必须小

于捷联惯组中三个激光陀螺抖动频率的 小者，否则外推修正算法会失效。 
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第七章 经典圆锥误差补偿精度估计的再探讨 

7.1 引言 

捷联惯导系统（SINS）中陀螺与运载体固联，直接感测运载体的角运动，在

恶劣角动态环境下，捷联姿态算法中可能存在严重的圆锥误差。自 1971 年 Bortz

提出了等效旋转矢量微分方程后,国内外学者对圆锥误差补偿算法进行了大量的

研究[54-59]。经典圆锥误差补偿的基本思路是，比较标准圆锥运动条件下的理论更

新等效旋转矢量与由陀螺角增量采样构造的计算更新等效旋转矢量，求得等效旋

转矢量误差，再以该误差的非周期项 小为准则，确定角增量构造算法的各项系

数，如 Jordan 的二子样法、Miller 的三子样算法和 Lee 的四子样算法。在总结

以往算法的基础上,Jiang 提出了以角增量构造圆锥误差补偿量的通用表达式，

Park 提出了在各种子样下求解圆锥误差补偿系数和剩余误差估计的通用公式。

至此，可以说圆锥误差补偿算法得到了比较完满的解决，遗留的只不过是一些边

角问题的修补了，就国内来说，相关的研究文献虽然众多，但是其中不少均处于

跟踪性研究或重复性研究的水平。尔后，针对某些特定的应用场合，仍不断有研

究者提出重新确定优化系数的方法，如陀螺采样为角速率或角速率+角增量、激

光捷联惯导系统中激光陀螺高频采样后需经数字低通滤波处理、广义圆锥运动环

境等情形[60-63]。 

在实际应用中，Park 圆锥误差补偿的剩余误差估计公式存在不足之处，其原

因主要有两点：①在经典圆锥误差补偿系数推导过程中，必须假设圆锥运动的半

锥角为小量，但本质上并不能认为它是无穷小量（例如可将 1º≈0.017rad 量级

当作小量，但是某些情况下不一定能把它看成是无穷小量），因此，特别是在半

锥角较大且子样数较高时，剩余误差估计公式偏差严重；②经典圆锥误差中，以

等效旋转矢量误差的非周期项 小为准则确定补偿系数，而仿真表明，若等效旋

转矢量误差的周期项存在误差也会引起姿态计算常值漂移误差。由于未考虑到上

述两个因素影响，而仅以 Park 的剩余误差估计公式作为衡量标准，致使多数文

献研究结果都高估了它们的圆锥误差补偿算法精度，这些精度高估了的算法，其

理论价值和实际工程应用价值极其有限。本章所要研究的就是，利用近似推导和

仿真的方法阐明前述两个因素对圆锥误差补偿算法中剩余误差估计的影响，并为

剩余误差估计提供一种新的更精确的参考公式。 
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7.2 经典圆锥运动的描述 

假设动坐标系b 系相对参考坐标系 r 系绕 rr xo 轴作圆锥运动，半锥角为α ，

锥运动频率为 f （ fΩ π2= ），并且在初始 00 == tt 时刻b 系相对于 r 系的变化四

元数为 

T

000 sin
2

sincos
2

sin0
2

cos)( ⎥⎦
⎤

⎢⎣
⎡= ΩtΩtt αααQ     （7-1） 

而b 系在 0>t 时刻的运动参数可分别用等效旋转矢量 )(tΦ 、变换四元数 )(tQ 或

角速度矢量 )(tω 描述为 

[ ]Tsincos0)( ΩtΩtt αα=Φ              （7-2） 

T

sin
2

sincos
2

sin0
2

cos)( ⎥⎦
⎤

⎢⎣
⎡= ΩtΩtt αααQ       （7-3） 

T
2 cossinsinsin

2
sin2)( ⎥⎦

⎤
⎢⎣
⎡ −−= ΩtΩΩtΩΩt αααω     （7-4） 

上述三个公式是同一运动的三种不同数学表达方式，它们之间存在一定的关系。

注意到角速度（7-4）式中 x 轴分量存在一个常值小量，而文献[57,59]将该分量

视为 0，是不正确的。 

记 b 系从 1−mt 时刻至 mt 时刻（ Ttt mm =− −1 ）相对变化的等效旋转矢量为

),( 1 mm tt −Φ ，与其对应的变换四元数为 ),( 1 mm tt −q 。由于等效旋转矢量一般不满足

简单的可加性或可乘性运算法则，即一般有 ),()()( 11 mmmm tttt −− +≠ ΦΦΦ 和

),()()( 11 mmmm tttt −− ×≠ ΦΦΦ ，因此，在圆锥运动条件下，欲求得 ),( 1 mm tt −Φ ，只能

先通过求得 ),( 1 mm tt −q 。其步骤如下： 

首先，由变换四元数更新方程 

),()()( 11 mmmm tttt −−= qQQ                 （7-5） 
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其中记 ΩTN =λ ，再根据变换四元数 ),( 1 mm tt −q 与等效旋转矢量 ),( 1 mm tt −Φ 之间的

关系（7-7）式： 

T

T
1

T
1

)2/sin(),(
2

cos),(
Φ
ΦttΦtt mmmm −− += Φq         （7-7） 

其中 ),( 1T mm ttΦ −= Φ ，并且记
)2/sin( T

T

Φ
Φ

=ξ 。比较（7-6）式和（7-7）式的

后三分量（矢量部分）得更新等效旋转矢量的理论值 

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

+

+−

−

⋅=

−

−−

)]
2

(cos[
2

sinsin

)]
2

(sin[
2

sinsin

sin
2

sin

),(

1

1

2

1

TtΩ

TtΩtt

m
N

m
N

N

mm

λα

λα

λα

ξΦ       （7-8） 

如果将（7-8）式两边同时取模再平方，整理可得 

2
sinsinsin

2
sin

2
sin 2224T2 N

N
Φ λαλα

+=          （7-9） 

假设从 1−mt 时刻至 mt 时刻对圆锥运动进行了 N 次等间隔角增量采样，采样周

期 NTh /= ，并记 Ωh=λ （即 λλ NN = ），则有各子样角增量 )(imΔθ 和总角增量

mΔθ 表达公式 

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢
⎢
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⎡
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2
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2
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2
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2
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2
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)()(

1

1

2

)1(

1

1
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m

m
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m

m
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λα

λα

ωΔθ   （7-10） 
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2

(cos[
2

sinsin2

])
2

(sin[
2

sinsin2
2

sin2

)()(

1

1

2

1
1

TtΩ

T
tΩidtt

m
N

m
N

N

N

i m

t

tm
m

m

λα

λα

λα

ΔθωΔθ  （7-11） 

其中 Ni ...3,2,1= 。上述分析中，（7-8）式表示理想圆锥运动在 Ttt mm =− −1 时间

段内的等效旋转矢量理论值，而（7-11）式表示期间陀螺输出的总角增量，显然，

用简单表达式难以准确建立起（7-8）式与（7-11）式的关系。 

7.3 圆锥误差补偿算法 

这里简要介绍一下 Park 的圆锥误差补偿系数与剩余误差估计通用公式的求



西北工业大学博士后研究工作报告          第七章 经典圆锥误差补偿精度估计的再探讨 

110 

解过程[57]。 

假设半锥角α 为正值小量，则在（7-9）式中
2

sin4 α 与 α2sin 相比是高阶小量，

忽略前者的影响，近似有
2

sinsin
2

sinsin
2

sin 22T NNΦ λαλα =≈ ，再使用泰

勒级数展开其中的
2

sin TΦ 和 αsin ，并且只保留一阶项，近似可 得

2
sin

2
T NΦ λα≈ ，所以有 

1
)2/sin(

)2/sin(sin
2/

)2/sin(

T

T ≈≈
N

N

Φ
Φ

λα
λα

 

即   2
)2/sin( T

T ≈=
Φ
Φξ                 （7-12） 

因此，更新等效旋转矢量的理论值（7-8）式近似为 

⎥
⎥
⎥
⎥
⎥
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⎦

⎤

⎢
⎢
⎢
⎢
⎢
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(sin[
2
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2

sin2

1

1

2

TtΩ

T
tΩ

m
N

m
N

N

m

λα

λα

λα

Φ          （7-13） 

其中简记 1( , )m mt t−Φ 为 mΦ 。比较（7-11）式和（7-13）式可见，它们只在 x 轴分

量上不同，如果直接以陀螺总角增量 mΔθ 代替等效旋转矢量 mΦ 进行捷联惯导解

算，在每个姿态更新T 时段内都将产生误差（即圆锥误差） 

)sin(
2

sin2 2
NNmxmxmx ΔθΦδΦ λλα

−=−=        （7-14） 

经典圆锥误差补偿算法的研究目标就是，在每个姿态更新周期T 内进行多次

采样（获得子样 )(imΔθ ），再利用 )(imΔθ 的各种运算组合逼近圆锥误差 mxδΦ 。 

首先，利用泰勒级数展开 mxδΦ 得 

∑
∞

=

+=−=
1

1222

2
sin4)]sin(

2
1[

2
sin4

i

i
iNNmx cδΦ λαλλα

   （7-15） 

式中
)!12(2

)1(
)12(

1

+×
⋅−=

+
+

i
Nc

i
i

i 。 

其次，在 Jiang 圆锥误差补偿通用表达式中，本节仅以单周期多子样圆锥补

偿为例，圆锥误差补偿通式（即 )(imΔθ 的运算组合方式）为 
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)()]([ˆ
1

1
Nik m

N

i
miNm ΔθΔθΦδ ×= ∑

−

=
−             （7-16） 

其中 
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（7-17） 

而 )1...3,2,1( −= Niki 为待定系数。将（7-17）式代入（7-16）式，展开并整理，

暂且不考虑 y 轴和 z 轴分量，得 mΦδ ˆ 的 x 轴分量 mxΦδ ˆ 为 

∑∑∑

∑
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=
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其中
)!12(

)1(2)1()1(
121212

1

+
−+−+

⋅−=
+++

+

i
jjjA

iii
i

ij 。 

 后，考虑到α 为小量，近似有 

αα 22 sin
2

sin4 ≈                   （7-19） 

在经典圆锥误差中，只考虑等效旋转矢量误差的非周期项，而忽略其它两个分量

影响，因此若令 mxmx ΦδδΦ ˆ= ，则有 

∑∑∑
∞

=

−

=

+
∞

=

+ =
1

1

1

12

1

12

i

N

j

i
iij

i

i
i kAc λλ              （7-20） 

在每个 N 子样情形下，令（7-20）式中关于λ的前 1−N 项对应系数相等，

便可解得待定系数 ik ，当 N 为 1～5时各系数结果如表 7-1 所示。 

 

表 7-1  圆锥误差补偿算法系数与漂移 

子样数 N  1k  2k  3k  4k  Nε  

1     1/12× 2 3
Nα λ  

2 2/3    1/960× 2 5
Nα λ  

3 27/20 9/20   1/204120× 2 7
Nα λ  

4 214/105 92/105 54/105  1/82575360× 2 9
Nα λ  

5 1375/504 650/504 525/504 250/504 1/54140625000× 2 11
Nα λ  
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此外，设 N 子样提供的有效补偿值 mxΦδ ˆ 与真实值 mxδΦ 之间的误差为 Nε ，此

即圆锥误差补偿算法的剩余误差，则 Park 的 Nε 估计公式为 

122
1

1
1 )12(2

!ˆ +
+

=
+ ∏ −

×
=−= N

NN

k
NmxmxN

k
NNΦδδΦ λαε          （7-21） 

各子样下的 Nε 估计式亦可参见表 7-1 后一列。 

7.4 传统剩余误差估计的局限性 

从上一节圆锥误差补偿算法求解过程中可以看出，其中作了两点近似或假

设，首先是假设半锥角α 是小量，体现在（7-12）式和（7-19）式；其次认为（7-16）

式中各子样叉乘后的 y 和 z 轴分量不会引起姿态更新常值漂移误差。以下详细分

析这两因素对经典圆锥误差补偿算法中剩余误差估计的影响，证明传统剩余误差

估计过于理想化了。 

7.4.1 半锥角α 的影响 

为了推导方便，这里除了假设α 是小量外，还假设 Nλ 也是小量（而实际上只

要求角增量采样满足采样定理，即 πNΩhNN <⋅=λ ，此时 Nλ 不一定是小量），

用泰勒级数展开（7-9）式，保留适当阶次的近似得 

223242T )
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()
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1()
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()
2

( N
N

λααλα
−+≈

Φ
         （7-22） 

展开并整理得 

)
12
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6
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4
1

16
1[4 222222222

T αλαααλα −≈−+≈Φ NN      （7-23） 

因此 
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     （7-24） 

不妨退一步假设（7-20）式能严格成立，即在经典圆锥误差补偿算法中当子

样数无穷多时，有 

)sin(
2
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1

1

1

)12(
NN
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i
jijkA λλλ −=∑∑
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=
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=

+  

成立，现计算如下式定义的误差 
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 （7-25） 

这便是当半锥角α 为非无穷小量时可能引起的误差，它反映出了经典圆锥补偿算

法所无法超越的极限精度。 

为了获得误差ε~与α 之间的更为简洁关系式，将（7-25）式用泰勒级数展开，

并将（7-24）式代入，近似得 

54

34222

5364

2880
7
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6
1...)(

24
1

4
1(

12
1
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120

1
6
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48
1

8
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NNN
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λλααε

≈
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     （7-26） 

 

图 7-1  不同半锥角下剩余误差估计曲线 
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例如，取圆锥误差补偿周期T =0.01s，半锥角α =0.1º、1º、10º三种情况，

当锥运动频率 f 从 1Hz 到 50Hz 时（虽然推导（7-24）式过程中假设了 Nλ 为小量，

但是仿真时将其拓展到了较大值的情形），各种剩余误差估计曲线如图 7-1 所示，

从图中可以看出ε~与 '~ε 比较接近，表明推导（7-26）式的简化过程是合理正确的，

然而特别在子样数比较大并且圆锥频率比较小时，经典剩余误差估计曲线 Nε 优

于极限精度ε~好几个数量级，从前面分析过程可知，此时的 Nε 估计是不准确的，

或者说，经典剩余误差估计过于理想化了，它只能在半锥角无穷小时成立，因而

在实际工程中应用价值受到限制。显而易见，在一定半锥角和圆锥频率条件下由

于极限精度的存在，当极限精度产生限制作用时，提高圆锥误差补偿精度的唯一

途径是缩短圆锥补偿周期，而不能简单地通过增加子样数实现，即只能是缩短T ，

而不能在不改变T 的情况下仅增加子样数 N （或等效于减小采样周期 h）。 

7.4.2 等效旋转矢量周期项误差的影响 

陀螺总角增量（7-11）式中的 mΔθ 与近似理论等效旋转矢量（7-13）式中的

mΦ 在 y 和 z 轴分量上完全一致。更精确地分析：从（7-9）式知 TΦ 是半锥角α 和

圆锥误差补偿周期T 的函数，或者说 TΦ 与绝对时间 mt 无关，即对于一定的半锥

角α 和圆锥误差补偿周期T 而言 )2/sin(/ TT ΦΦ=ξ 是常值，因此总角增量 mΔθ

与理论等效旋转矢量（7-8）式中的 ),( 1 mm tt −Φ 在 y 和 z 轴分量上波动幅值相比为

固定的 ξ/2 倍，从（7-24）可知该倍数近似为 24/1 22
Nλα− 。再进一步，从子

样叉乘（7-17）式可以看出，每个叉乘项在 y 和 z 轴分量上是周期变化的，其幅

值为 

23222

2
)

2
(8]

2
)(sin[

2
)

2
(8]

2
)(sin[

2
sinsin

2
sin8 λαλααλλλααλλλααλ =≤−≈− jiji  

因此，定性分析起来，总角增量 mΔθ 经过圆锥补偿后，与理论等效旋转矢量

),( 1 mm tt −Φ 相比，计算等效旋转矢量 mm ΦδΔθ ˆ+ 在 y 和 z 轴上存在两类周期误差：

一类是固定 ξ/2 倍的周期性误差，另一类是与圆锥误差补偿 mΦδ ˆ 相关的周期性

误差，这时即便不考虑 x 轴误差影响，上述两类误差共同作用都将在 y 和 z 轴上

引起周期性姿态解算误差。以往在研究圆锥误差补偿算法时，这两类误差被大多

数研究者忽略，若不考虑 y 和 z 轴而只单纯地针对 x 轴进行圆锥误差补偿研究是

不够全面的，至少在宣称的补偿精度非常高时可能是有欠缺的，特别是在半锥角

比较大的情形下。 

 现令半锥角α =10º、锥运动频率 f =1Hz、圆锥误差补偿周期T = N ×0.01s，
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图 7-2 是 y 和 z 轴上引起周期性姿态解算误差结果曲线，其中蓝色实线为采用单

子样算法（即不进行圆锥误差补偿）、红色点划线为二子样算法，从图中可以看

出，二子样算法比单子样算法在 y 和 z 轴上引起周期性姿态误差更大，且 y 和 z 轴

上的误差相位正好相差 90º。 

 

图 7-2  圆锥误差补偿引起 y 和 z 轴姿态误差 

更多的仿真发现，圆锥误差补偿除 y 和 z 轴上造成周期性误差外，在 x 轴上

还会引起姿态计算常值漂移误差，也就是说，即使（7-20）式在 x 轴上对圆锥误

差补偿得非常完美， mm ΦδΔθ ˆ+ 在 y 轴和 z 轴上的前述两类周期性误差还会在 x

轴上诱发出新的姿态漂移误差。由于在多子样情况下 mΦδ ˆ 在 y 轴和 z 轴上准确计

算公式的复杂性，想要通过公式推导的方法分析计算等效旋转矢量两类周期性误

差对圆锥误差补偿中姿态常值漂移的影响存在很大的困难，因此，本节后续部分

只能采用仿真方法来说明其影响。 

在一个圆锥补偿周期内，理论的等效旋转矢量为（7-8）式中的 ),( 1 mm tt −Φ ，

而通过角增量采样进行圆锥误差补偿后的计算等效旋转矢量记为 

mmmm tt ΦδΔθΦ ˆ),(ˆ
1 +=−                  （7-27） 

仿真时对 ),( 1 mm tt −Φ 和 ),(ˆ
1 mm tt −Φ 的各分量进行拆分和相互重新组合，构造两种新

的等效旋转矢量如下 
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也就是说， ),(' 1 mm tt −Φ 的 x 轴分量是理论值， y 和 z 轴分量是利用圆锥误差补偿

方法构造的；而 ),('ˆ
1 mm tt −Φ 的 x 轴分量是利用圆锥误差补偿方法构造的，y 和 z 轴

分量是理论值。若按经典圆锥误差补偿估计理论作判断，以 ),(' 1 mm tt −Φ 进行姿态

更新不会在 x 轴产生常值漂移误差，而 ),('ˆ
1 mm tt −Φ 造成的漂移与 ),(ˆ

1 mm tt −Φ 是相同

的。但是，实际仿真剩余误差曲线如图 7-3 所示，其中T =0.01s，半锥角α =1º，

圆锥误差补偿选择为三子样算法，锥运动频率 f 从 1Hz 到 50Hz 变化，利用

),(ˆ
1 mm tt −Φ 、 ),(' 1 mm tt −Φ 、 ),('ˆ

1 mm tt −Φ 进行姿态更新对应的剩余误差曲线分别为 3ε̂ 、

'3ε 和 'ˆ3ε 。从图 7-3 中可以看出，当圆锥频率比较小时，即使等效旋转矢量

),(' 1 mm tt −Φ 的 x 轴设成理论值，其剩余误差 '3ε 与真实仿真误差 3ε̂ 一致，但比经典

估计值 3ε 大得多，反而是 ),('ˆ
1 mm tt −Φ 对应的误差 'ˆ3ε 与 3ε 更为接近。当锥运动频

率增大时， '3ε 误差相对较小，表明 ),(' 1 mm tt −Φ 对高频段的适应性好。仿真结果

充分说明了等效旋转矢量周期项误差对圆锥误差补偿是有影响的。 

 

图 7-3  不同等效旋转矢量构造方式下剩余误差估计曲线 

此外，如文献[64]所述，当 f =1Hz、 h =10ms，而半锥角α 和子样数 N 取不

同值时，进行一系列的圆锥漂移误差仿真和理论漂移误差计算，结果摘录如表

7-2 所示。从表中可以看出，只有当半锥角α 很小时，高子样数的仿真误差和理

论误差才比较接近，而当α 较大时，高子样数的仿真误差和理论误差之间相差倍

数很大，甚至在仿真误差中出现高子样补偿效果不如低子样的现象（特别关注表

中的粗斜体数据）。 
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表 7-2  一分钟圆锥漂移误差仿真和理论计算（单位："） 

α   1 子样 2 子样 3 子样 4 子样 5 子样 

仿真误差 6.013e-7 4.745e-10 4.016e-13 3.522e-16 9.558e-19 
1" 

理论误差 6.012e-7 4.747e-10 4.013e-13 3.523e-16 3.161e-19 

仿真误差 2.164e-3 1.708e-6 1.444e-9 1.612e-12 1.623e-12 
1′ 

理论误差 2.164e-3 1.709e-6 1.445e-9 1.268e-12 1.138e-15 

仿真误差 7.790 6.148e-3 4.596e-6 4.480e-6 2.103e-5 
1º 

理论误差 7.792 6.152e-3 5.205e-6 4.566e-9 4.097e-12 

仿真误差 771.242 0.596 -5.455e-3 4.416e-2 2.075e-2 
10º 

理论误差 779.272 0.615 5.205e-4 4.566e-7 4.097e-10 

7.5 本章小结 

在经典圆锥误差补偿算法中，以等效旋转矢量误差的非周期项 小为准则确

定补偿系数。本章进一步考虑了半锥角非无限小量的影响，提出了一种新的圆锥

漂移剩余误差估计参考公式。仿真结果表明，等效旋转矢量误差的周期项也影响

圆锥漂移误差的估计。本章的研究显示了传统的剩余误差估计公式过于理想化，

随着子样数和半锥角的增大估计偏差越大，应当慎用。事实上，在工程应用中研

究过高的算法精度意义不大，天文观测表明，太阳绕银河系中心的转动角速率量

级约为 0.005 角秒/年≈1.6×10-10 º/h，因此若选择太阳系为准惯性坐标系则意

味着捷联算法精度不必高于 10-10 º/h 量级。此外，只有高精度的陀螺仪才需要高

精度的捷联姿态算法与之匹配，实际系统中恶劣的角运动环境往往对高精度陀螺

造成很大负面影响，作者认为构建平台惯导系统反而比捷联系统性价比更高，前

者能有效隔离角运动的不利影响，充分发挥陀螺的高精度性能优势，相比而言平，

实体平台结构的复杂性在整个系统中就不显突出了，目前，世界上实用的 高精

度惯导系统/稳定平台无一例外的都采用平台系统结构。利用对偶性原理，可将

圆锥误差补偿研究成果推广至划船误差补偿；同理可知，经典的划船误差算法研

究中也存在精度高估的问题。 
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第八章 总 结 

在博士后进站之初，作者曾拟定了三个研究方向，即：①自主水下航行器

导航定位系统研究、②陆用车辆自主定位定向系统研究和③捷联惯导系统快速

初始对准方法研究。其中①的研究任务是：与国内某厂合作研制和开发一套光

纤捷联惯导系统，构建捷联惯导/多普勒测速仪/GPS 组合导航系统，研制工程原

理样机，并进行一定的水下航行试验，为将来的远程自主水下航行器导航技术

项目预研打下基础。由于种种原因（主要是硬件系统经验欠缺和对研制困难认

识不足），合作研制光纤捷联惯导系统的目标被搁浅，作者转而将主要精力集中

在捷联惯导系统快速初始对准方法方面的研究，并借助于西安航天电子时代仪

器公司十六所的激光捷联惯导系统进行了一系列的跑车试验，并取得令人满意

的效果。遗憾的是，由于博士后工作期间时间有限和没有合适的机会，未能在

湖上或海上验证捷联惯导系统动基座初始对准算法。 

起初在合作研制光纤捷联惯导系统时，将 0.3º的方位精度作为系统设计的

一个重要指标，由厂方出资采购、加工和装配，而我方重点为设计、技术指导

与软件开发。厂方在调研论证时从资金方面考虑希望使用 0.1º/h 量级的光纤陀

螺来实现，至少是先开发一套原形样机，而我方认为至少需要精度水平在 0.03

º/h 的陀螺。从该项目在论证阶段就夭折中，作者有以下一些感想。从经济上或

性价比上说，希望以较低的器件精度获得较高的系统导航精度是没错的，它至

少反映了算法工作者应当加强测试和算法研究，进行器件精度补偿和算法改进，

提高系统的整体性能。目前，在国内基于微机械制造和光学陀螺的捷联惯导系

统正处于研制起步阶段，进入门槛相对较低，市场机会众多，竞争也相当激烈，

都认为这是一个新兴惯性技术产业重新洗牌和难得的介入机遇，但是，有些单

位，尤其是新开展研制的单位，其硬件研制和软件设计结合得不够紧密，甚至

是相互割裂的。有些硬件研制人员也许对运用即使是 新的集成数字电路也了

如指掌，很容易就可以组装出一套能够正常工作（有陀螺和加速度计信号输出）

的系统，便认为达到了惯导系统硬件研制的目的，剩余的就是软件算法的工作

了，如果在系统中装配了高精度的惯性器件，理所当然的认为它也应当具备高

精度的导航效果，实际上这些工作是远远不够的。而软件设计人员方面，为了

达到高性能的系统导航效果，喜欢提出较高的惯性器件精度指标要求，这无疑
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会增加系统的成本，有时还是国内惯性器件现有批量制造水平不能满足的。简

言之，似乎存在软件设计人员嫌弃硬件精度不够高而硬件设计人员嫌弃软件算

法不够好的情绪。利用高精度的器件研制出高精度的导航系统的要求是理所当

然的，而惯性技术研究的一个重要价值和宗旨在于利用精度相对较低的器件能

够研制出精度相对较高的导航系统，对于软件研制人员而言，就是要进行必要

的测试、利用各种补偿手段和改进算法，提高系统的综合性能指标，提升系统

的性价比。 

惯性技术是一门涉及机电、光学、数学、力学、控制、计算机和地球物理

等学科的尖端技术。惯性技术不只注重于理论研究，而应当是实践与理论并重。

近来，每年都会产生大量的与惯性技术相关的研究论文，其理论或仿真结果往

往都很漂亮或完美，而现实情况是，大概只有小部分论文的研究成果可以应用

于实际，综观国内惯性产品的进展也没有发展到与论文研究相应的应有水平。

事实上，认真地撰写研究论文也是一个学习、总结和反省的过程，能把所学的

知识、本自认为高明的一些想法或随意的涂鸦再融会贯通或仔细推敲一遍，

终结果不论是否定还是肯定甚至更进一步有所发现，对自己而言都是一种收获

和进步，至于论文质量另当别论，或许多数有经验的高水平作者都曾有过练笔

的经历。显然，在现实国情下，那些发表的论文有相当一部分是高校师生为完

成教学任务量化指标而进行的花裙秀腿般的研究，它对于刚进入该领域的新手

来说是很好的参考资料，而对于老手来说是多数是重复性的和无实际应用价值

的。也许真正有实力的研究院所或研究人员并不会将其核心有价值的研究成果

公诸于众，毕竟这些成果曾经使他们付出了努力和代价，还期望依靠它来保持

行业竞争优势，换个角度看，国外在高新惯性技术领域对我国采取的也是技术

封锁和垄断的措施，反过来看，高校师生 是无私了，愿意与大家共同分享他

们的研究成果和成就感。因此， 新发表的研究论文不一定代表了行业 新的

研究成果，也许它们对技术垄断者来说已非常陈旧了，公布只不过是一个秘密

被披露罢了，但从行业发展角度看，只有大众掌握了才能更快推动研究事业的

共同进步。由于大型和高精度惯性设备昂贵，对于绝大多数从事惯性技术研究

的研究生来说一般很难有机会接触到，只得闭门造车，以假想的误差传播规律

模型进行 优滤波估计，目标是复现假想的误差，其实到这一步只能算是准备

工作，离实际应用还有一定的距离，在惯性技术试验阶段还有大量的工作要做。

与理论和仿真研究遍地开花相比，试验研究领域更加的未被充分开发，也许其

中更容易有新发现和出新研究成果，毕竟实际系统不会总按事先人为假设的规

律运行，有时使用简单的处理方法比理论分析的所谓 优算法更加有效。如果
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有更多的研究人员参与到实际系统试验中，必定会带来更多更好的解决问题点

子，更加快速地提升我国惯性技术应用水平。 

例如，作者在第二章一种新的捷联惯导系统初始对准算法研究中，起先使

用里程计输出直接差分来计算载车加速度，发现试验结果中有的对准误差比较

大，经仔细分析发现是里程计测量噪声太大造成的，后来使用罗经水平对准方

法先计算准确载车速度，才使对准精度问题得到较好的解决。再如，在某次作

激光捷联惯导系统纯惯性导航试验时，无意中将系统绕方位快速转动 180º，惊

奇发现系统静态导航速度误差突变很大，深入研究之后取得了第五章关于内杆

臂效应的分析与补偿的研究结果。还有，在某型号激光捷联惯导系统研制中，

用户对姿态角速率输出精度要求比较高，但该系统中激光陀螺采样采用整周期

方式，结果促成了第六章整周期采样修正的研究。总之，实际中问题的出现是

件好事，便会迫使人们想方设法去解决具体问题，从而产生新的思路和带来新

的发现，这往往是仅仅通过仿真手段所不能想到和遇到的。重大难题常人自是

难以问津，但对于普通研究人员来说，缺乏的不是解决问题的能力（只是时间

长短而已），而是发现新问题的机会和眼光。有人说过，做学问可划分为三个层

次，从低级到高级它们依次是：一、解决他人提出的问题，二、自己发现问题

并解决它，三、找出问题让别人去解决。在理论和仿真研究比比皆是和似乎难

以插足的现状中，开展试验研究对当前惯性产品性能的提高更具实际意义。 

每当作者发现新的问题，在为解决问题而苦苦思索时，觉得生活和工作是

充实的，但当问题解决了而又没有新的问题到来时，脑子里便感到空落落的，

此时觉得自己的技术和能力并没有多大进步——也就那么一丁点。或许，这种

循环的过程就是一种不断的进步吧！ 

以上是作者在博士后研究工作期间和报告写作过程中的一些感想，如有不

对，或对于研究报告中的错误之处，望同行专家读者不吝批评指正。 
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