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摘　 要： 为使系统长时间保持较高精度，惯导系统启动后需要对惯性器件误差进行标校． 本文利用全局可观测性分析方

法，建立了旋转式惯导系统的运动状态与其可观测性之间的关系，提出船用旋转式捷联惯导初始对准与自标校的转位原

则，利用该原则并结合惯导系统的实际，设计出了一种绕两水平轴旋转的八位置标校方案， 仿真结果表明绕两水平轴旋

转方案优于其他绕任意两轴旋转方案； 在实验室环境下对该标校方案进行了试验验证， 结果表明：采用该方案后系统的

定位误差由 １８ ｎｍ ／ １０ ｈ 减小到 ５ ｎｍ ／ １０ ｈ， 系统定位精度大幅度提高，验证了该标校方案的有效性．
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　 　 惯性器件逐次启动误差是影响捷联惯性导航

系统 （ｓｔｒａｐ⁃ｄｏｗｎ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ， ＳＩＮＳ）
精度的主要因素，因此若保证系统能够长时间具

有较高的定位精度，需要在 ＳＩＮＳ 启动后对其进行

在线标校［１］ ． 惯导系统在线标校的基本思想是通

过改变惯性测量单元（ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｕｎｉｔ，
ＩＭＵ）在空间中的运动形式（包括角运动和线运

动）提高系统的可观测性，从而实现惯性器件误

差最优估计的目的［２］ ． 对于飞机、导弹等高速运

载体改变 ＩＭＵ 的运动形式相对容易． 但是对水面

航行的舰船来说，系泊状态下的其机动可以近似

忽略，即使在航行过程中，由于舰船加减速或转弯

过程十分缓慢，因此其机动也并不明显． 所以直

接改变舰船 ＩＭＵ 的空间位置并不容易． 为了解决

上述问题，双轴旋转式 ＳＩＮＳ 应运而生，该系统是

利用具有二自由度转位能力的旋转机构，按照特

定的转位方案旋转，从而改变 ＩＭＵ 的空间位置，
大幅提高 ＳＩＮＳ 中惯性器件误差的可观测性［３］ ．
旋转式 ＳＩＮＳ 自标校技术可以被看作一种基于



Ｋａｌｍａｎ 滤波的系统状态最优估计问题，因此在设

计 Ｋａｌｍａｎ 滤波器之前需要对 ＳＩＮＳ 系统进行可观

测性分析［４－５］ ． 传统的可观测性分析方法有分段

线性定常系统（ｐｉｅｃｅ ｗｉｓｅ ｃｏｎｓｔａｎｔ ｓｙｓｔｅｍ， ＰＷＣＳ）
可观测性分析方法［６－７］ 和奇异值分解 （ ｓｉｎｇｕｌａｒ
ｖａｌｕｅ ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ， ＳＶＤ）方法［８］等． 但这两种方

法均有一定的局限性，ＰＷＣＳ 方法只能得到系统

可观测状态向量的个数，而无法确定其具体的可

观测程度；对存在多个状态耦合的不完全可观测

系统来说， ＳＶＤ 方法并不能明确指出这种耦

合性［９－１０］ ．
针对传统方法的不足，众多学者对可观测性

分析方法进行进一步的研究与改进，其中最为显

著的改进方法是国防科技大学吴美平等［１１］ 在

２０１１ 年提出的一种基于原始非线性模型的可观

测性分析方法，即全局可观测性分析方法． 该方

法从可观测性定义入手，以 ＳＩＮＳ 的非线性误差模

型作为可观测性分析基本方程组，求解方程组解

的形式，进而对 ＳＩＮＳ 进行全局可观测性分析． 全

局可观测性分析方法避免了传统可观测性分析方

法的不足，可以简单、直接、有效地对 ＳＩＮＳ 进行可

观测性分析． 本文借助该方法的思想建立了多位

置驻留及绕旋转轴转动与惯导系统可观测性

之间的关系，据此提出了 ＳＩＮＳ 初始对准与自标校

转位方案设计原则，并基于该原则设计出一种较

优的转位方案，最后通过数字仿真和实验验证了

该初始对准与自标校转位方案的有效性和优

越性．

１　 转位方案设计原则

对于双轴旋转式 ＳＩＮＳ 自标校方案的设计，其
关键在于驻留位置的选择及旋转轴的确定． 因此

本节将分别对转位方案设计的关键技术进行

讨论．
１􀆰 １　 驻留位置的选取原则

假设惯性器件只存在常值偏差，陀螺仪的输

出值可表示为

􀭾ωｂ
ｉｂ ＝ ωｂ

ｉｂ ＋ ε． （１）
其中： 􀭾ωｂ

ｉｂ为实际输出值， ω ｂ
ｉｂ为理论值， ε 为陀螺

漂移．
对式（１）进行整理，有

｜ 􀭾ωｂ
ｉｂ － ε ｜ ＝｜ ωｂ

ｉｂ ｜ ＝ Ω． （２）
式（２）可认为是以 􀭾ωｂ

ｉｂ的矢端为球心，以 Ω 为半径

的球面，而 ε 则为该球面上一动点． 那么 ε 的可观

测性问题可以理解为在该球面上确定唯一点的

问题．

若有 ３ 个等半径的球面两两相交，则交点的

个数为 ２，且这两个交点关于这 ３ 个球心所成平

面对称，所以仅有 ３ 个约束条件是不够的． 若希

望进一步确定出唯一点，则需引入另一个球面，且
该球面的球心不在该平面内［１２］ ． 因此 ε 可表

示成：

ε ＝

２［（􀭹ωｂｉｂ）１ － （􀭹ωｂｉｂ）２］Ｔ
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其中 （􀭾ωｂ
ｉｂ） ｊ 为陀螺仪在第 ｊ （ ｊ ＝ １， ２， …，ｎ） 个位

置的输出值， 同样地，加速度计零偏∇ 也能够唯

一确定．
经过上述分析可得驻留位置的选取原则，即

ＩＭＵ 至少在 ４ 个不同位置驻留时，陀螺漂移、加速

度计零偏才能完全可观．
１􀆰 ２　 旋转轴的选取原则

根据惯性导航基本原理有式（３）成立［１３］，该
式为全局可观测性分析基本方程组．
Ｃ̇ｎ

ｂ ＝ Ｃｎ
ｂ［（􀭾ωｂ

ｉｂ － ε） ×］ － ［（ωｎ
ｉｅ ＋ ωｎ

ｅｎ） ×］Ｃｎ
ｂ，

ｖ̇ｎ ＝ Ｃｎ
ｂ（􀭴ｆｂ － ∇ ） － （２ωｎ

ｉｅ ＋ ωｎ
ｅｎ） × ｖｎ ＋ ｇｎ ．{

（３）
其中：Ｃｎ

ｂ为载体坐标系相对于导航坐标系的方向

余弦矩阵；􀭴ｆｂ 和 􀭾ωｂ
ｉｂ分别为加速度计和陀螺仪的实

际输出值； ωｎ
ｉｅ为地球坐标系相对惯性坐标系的

旋转角速度在导航坐标系下的投影； ωｎ
ｅｎ为导航

坐标系相对地球坐标系的旋转角速度在导航坐标

系下的投影； ｇｎ 为重力加速度在导航坐标系下的

投影； ｖｎ 为载体运动速度在导航坐标系下的投

影，静基座条件下为 ０．
考虑静基座条件下绕 ＩＭＵ 敏感轴匀速转动

的情况，上式可化简成：
􀭾ωｂ

ｉｂ ＝ ωｂ
ｎｂ ＋ Ｃｂ

ｎ ωｎ
ｉｅ ＋ ε，

􀭴ｆｂ ＝ Ｃｂ
ｎ ｇｎ ＋ ∇ ．{ （４）

对式（４）进行求导运算，有
􀭾ω· ｂ

ｉｂ ＝ ω̇ｂ
ｎｂ ＋ Ｃ̇ｂ

ｎ ωｎ
ｉｅ ＝ Ｃ̇ｂ

ｎ ωｎ
ｉｅ ＝ － ω ｂ

ｎｂ × （Ｃｂ
ｎ ωｎ

ｉｅ），

􀭴ｆ
·ｂ ＝ － Ｃ̇ｂ

ｎ ｇｎ ＝ ω ｂ
ｎｂ（Ｃｂ

ｎ ｇｎ） ．{
（５）

对式（４）进行求二阶导运算，有
􀭾ω¨ ｂ

ｉｂ ＝ － ω ｂ
ｎｂ × （ － ω ｂ

ｎｂ × Ｃｂ
ｎ） ＝ － ω ｂ

ｎｂ × 􀭾ω· ｂ
ｉｂ，

􀭴ｆ
¨ ｂ ＝ ω ｂ

ｎｂ × （ Ｃ̇ｂ
ｎ ｇｎ） ＝ － ω ｂ

ｎｂ × 􀭴ｆ
·ｂ ．{ （６）
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因为 􀭾ω·ｂ
ｉｂ ＝ － ωｂ

ｎｂ × （Ｃｂ
ｎ ωｉｅ），由向量性质可知

Ｃｂ
ｎ ωｉｅ 是以ωｂ

ｎｂ和ωｂ
ｎｂ × 􀭾ω·ｂ

ｉｂ为基所成的平面内的向

量． 因此 Ｃｂ
ｎ ωｉｅ 可表示成 Ｃｂ

ｎ ωｉｅ ＝ ｋ１ωｂ
ｎｂ ＋ ｋ２（ωｂ

ｎｂ ×

􀭾ω·ｂ
ｉｂ），其中 ｋ１、ｋ２ 为常数． 又由于ωｂ

ｎｂ ⊥（ωｂ
ｎｂ × 􀭾ω·ｂ

ｉｂ），

因此ωｂ
ｎｂ·（ωｂ

ｎｂ × 􀭾ω·ｂ
ｉｂ） ＝ ０，进而求得

ｋ２ ＝ － １
｜ ωｂ

ｎｂ ｜ ２ ． （７）

由于 Ｃｂ
ｎ ω ｉｅ ＝ ｋ１ω ｂ

ｎｂ ＋ ｋ２（ω ｂ
ｎｂ × 􀭾ω· ｂ

ｉｂ），所以

［ｋ１ω ｂ
ｎｂ ＋ ｋ２（ω ｂ

ｎｂ × 􀭾ω· ｂ
ｉｂ）］ ２ ＝ Ω２ ．

将等式左边展开，有
ｋ２
１ ｜ ω ｂ

ｎｂ ｜ ２ ＋ ２ｋ１ｋ２ω ｂ
ｎｂ（ω ｂ

ｎｂ × 􀭾ω·ｂ
ｉｂ） ＋

　 　 　 　 ｋ２
２（ω ｂ

ｎｂ × 􀭾ω· ｂ
ｉｂ） ２ ＝ Ω２ ． （８）

因为 ω ｂ
ｎｂ ⊥ （ω ｂ

ｎｂ × 􀭾ω· ｂ
ｉｂ），所以式（８） 可以化简成

ｋ２
１ ｜ ω ｂ

ｎｂ ｜ ２ ＋ ｋ２
２ ｜ ω ｂ

ｎｂ ｜ ２·｜ 􀭾ω· ｂ
ｉｂ ｜ ２ ＝ Ω２ ． （９）

由式（７）和（９）整理得

ｋ１ ＝ ±
｜ ωｂ

ｎｂ ｜ ２Ω２ －｜ 􀭾ω· ｂ
ｉｂ ｜ ２

｜ ωｂ
ｎｂ ｜ ２ ． （１０）

　 　 文献［１２］中已对本部分进行了详细推导，本
文不再累述，可得

Ｃｂ
ｎ ωｉｅ ＝ Ｃｂ

ｎ ωｉｅ －
ωｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ωｉｅ）

｜ ωｂ
ｎｂ ｜ ２ ωｂ

ｎｂ ±
ωｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ωｉｅ）

｜ ωｂ
ｎｂ ｜ ２ ωｂ

ｎｂ ．

（１１）
同样地，也可以求得 Ｃｂ

ｎ ｇｎ，即

Ｃｂ
ｎ ｇｎ ＝ Ｃｂ

ｎ ｇｎ －
ω ｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ｇｎ）

｜ ω ｂ
ｎｂ ｜ ２ ω ｂ

ｎｂ ±
ω ｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ｇｎ）

｜ ω ｂ
ｎｂ ｜ ２ ω ｂ

ｎｂ ．

（１２）
可认为式（１１） 和（１２） 中 Ｃｂ

ｎ ω ｉｅ 和 Ｃｂ
ｎ ｇｎ 为真

值；而
ω ｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ω ｉｅ）

｜ ω ｂ
ｎｂ ｜ ２ ω ｂ

ｎｂ和
ω ｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ｇｎ）

｜ ω ｂ
ｎｂ ｜ ２ ω ｂ

ｎｂ为误差项．

当 ω ｂ
ｎｂ ⊥ （Ｃｂ

ｎ ω ｉｅ） 时，即 ＩＭＵ 的旋转方向与地球

的自转轴垂直时，误差项
ω ｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ω ｉｅ）

｜ ω ｂ
ｎｂ ｜ ２ ω ｂ

ｎｂ为 ０，ε完

全可观测；当 ω ｂ
ｎｂ ⊥ （Ｃｂ

ｎ ｇｎ） 时，即 ＩＭＵ 的旋转方

向在水平面内时，误差项
ω ｂ

ｎｂ（Ｃｂ
ｎ ｇｎ）

｜ ω ｂ
ｎｂ ｜ ２ ω ｂ

ｎｂ为 ０，∇完

全可观测．
经过上述分析可得旋转轴的选取原则：当旋

转轴选取为两水平轴时，陀螺漂移、加速度计零偏

均完全可观．

２　 初始对准与自标校方案设计

由上节分析可知，ＩＭＵ 绕两水平轴交替旋转

并至少在 ４ 个不同位置驻留时，陀螺漂移、加速度

计零偏及失准角等参数才能够完全可观． 为了确

保惯性器件误差能够完全可观，并尽量减少旋转

机构的转动次数，根据上节所分析的转位原则，本
节提出了一种绕两水平轴旋转的八位置标校方

案，该方案的转动次序如图 １ 所示．
该方案的具体设计为： 由位置 １ 绕 ｘｓ 轴逆时

针旋转 １８０° 后到位置 ２；由位置 ２ 绕 ｘｓ 轴逆时针

旋转 ９０° 后到位置 ３；由位置 ３绕 ｘｓ 轴顺时针旋转

１８０° 后到位置 ４；由位置 ４ 绕 ｘｓ 轴顺时针旋转 ９０°
后到位置 １；由位置 １绕 ｙｓ 轴逆时针旋转 ９０° 后到

位置 ５；由位置 ５ 绕 ｘｓ 轴顺时针旋转 １８０° 后到位

置 ６；由位置 ６绕 ｘｓ 轴顺时针旋转 ９０°后到位置 ７；
由位置 ７ 绕 ｘｓ 轴顺时针旋转 １８０° 后到位置 ８；由
位置 ８绕 ｘｓ 轴顺时针旋转 ９０° 后到位置 ５；由位置

５ 绕 ｙｓ 轴顺时针旋转 ９０° 后到位置 １．
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图 １　 八位置转位方案

３　 仿真及分析

３􀆰 １　 Ｋａｌｍａｎ 滤波方程

建立旋转式 ＳＩＮＳ 的 Ｋａｌｍａｎ 滤波方程，状态

方程为

Ｘ̇（ ｔ） ＝ Ｆ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ Ｇ（ ｔ）Ｗ（ ｔ） ． （１３）
其中：Ｘ̇（ ｔ） 为 ＳＩＮＳ 系统在 ｔ 时刻的状态向量；
Ｆ（ ｔ） 为 ＳＩＮＳ系统的状态转移矩阵；Ｗ（ ｔ） 和Ｇ（ ｔ）
分别为系统的噪声向量和噪声驱动阵．

ＳＩＮＳ 系统的状态向量设置为

Ｘ（ ｔ） ＝ δＬ δλ δｖＥ δｖＮ φｘ φｙ φｚ ∇ ｘ ∇ ｙ ∇ ｚ εｘ εｙ εｚ[ ] Ｔ ． （１４）

　 　 系统的噪声向量为

Ｗ（ｔ）＝ ω∇ｘ
ω∇ｙ

ω∇ｚ
ωεｘ ωεｙ ωεｚ[ ]

Ｔ． （１５）
其中：δｖＥ，δｖＮ 分别表示东向和北向的速度误差；计
算地理坐标系与实际地理坐标系之间东向、北向和
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天向的误差角分别用φ ｘ、φ ｙ、φ ｚ 来表示； ∇ ｘ、 ∇ ｙ、
∇ ｚ分别为 ｘ、ｙ、ｚ轴加速度计零偏；ω∇ｘ

、ω∇ｙ
、ω∇ｚ

分

别为 ｘ，ｙ，ｚ 轴加速度计的噪声误差；ε ｘ、ε ｙ、ε ｚ 分别

为 ｘ、ｙ、ｚ轴陀螺的常值漂移；ωεｘ、ωεｙ、ωε ｚ 分别为 ｘ、
ｙ、ｚ 轴陀螺漂移的噪声误差．

以速度误差作为量测量，则 ＳＩＮＳ 的量测方程为

Ｚ（ ｔ） ＝ Ｈ（ ｔ）Ｘ（ ｔ） ＋ Ｖ（ ｔ） ． （１６）
其中 Ｚ（ ｔ） 为 ｔ 时刻系统的量测向量，Ｈ（ ｔ） 和

Ｖ（ ｔ） 分别为系统的量测矩阵和量测噪声． 系统的

量测矩阵 Ｈ（ ｔ） 为

Ｈ（ ｔ） ＝ ０２×２ Ｉ２×２ ０２×９[ ] ． （１７）
３􀆰 ２　 仿真及结果分析

为了验证所提出的转位方案设计原则的准确

性及所设计的绕 ｘ、ｙ 轴旋转的八位置标校方案的

有效性和优越性，设计了三组仿真试验，分别为绕

ｘ、ｙ 轴旋转的八位置标校试验；绕 ｘ、ｚ 轴旋转的八

位置标校试验；绕 ｙ、ｚ 轴旋转的八位置标校试验；
绕 ｘ、ｚ轴和绕 ｙ、ｚ轴的转位方案与绕 ｘ、ｙ轴旋转的

转位方案相同，只是旋转轴不同． 仿真参数如表 １
所示．

表 １　 仿真参数设置

旋转轴
旋转角速度 ／

（（°）·ｓ－１）

旋转角加速度 ／

（（°）·ｓ－２）
停止时间 ／ ｓ

陀螺仪常值

漂移 ／ （（°）·ｈ－１）

加速度计零偏 ／

（ｍ·ｓ－２）
失准角误差 ／ （ °） 初始位置 ／ （ °）

ｘ、 ｙ 轴
ｘ、 ｚ 轴
ｙ、 ｚ 轴

５ ２􀆰 ５ ５００ ０􀆰 ０１ ９􀆰 ８×１０－４ 水平 ０􀆰 ０１
方位 ０􀆰 ０５

经度 １２６􀆰 ６７
纬度 ４５􀆰 ７８

　 　 图 ２ 为采用不同转位方案条件下对失准角估

计的误差对比曲线． 可以看出采用不同的标校方

案水平失准角均可在 １ ｈ 内收敛． 而采用绕 ｘ、 ｙ
轴旋转的八位置标校方案，方位失准角误差可在

０􀆰 ７ ｈ 内收敛保持稳定，收敛速度明显高于其他

两种方案．
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图 ２　 ＳＩＮＳ 失准角误差估计曲线

　 　 图 ３ 为采用不同转位方案条件下对常值陀螺

漂移估计的误差对比曲线． 从曲线中可以看出采

用绕 ｘ、 ｙ 轴旋转的八位置标校方案，水平陀螺漂

移误差可在 １ ｈ 内收敛并保持稳定；方位陀螺漂

移误差也可在 １􀆰 ４ ｈ 内收敛． 收敛速度和精度都

高于其他两种方案．
　 　 图 ４ 为采用不同转位方案条件下对加速度计

零偏估计的误差对比曲线． 可以看出采用绕 ｘ、ｙ
轴旋转标校方案和绕 ｘ、ｚ 轴旋转标校方案对 ｙ 轴

和 ｚ轴加速度计零偏估计效果相当，均可在 １ ｈ 内

收敛；但对 ｘ 轴加速度计的零偏估计效果，采用绕

ｘ、ｙ 轴旋转标校方案，可在 ０􀆰 ６ ｈ 内收敛，明显优

于其他两种方案．
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图 ３　 常值陀螺漂移估计误差曲线
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图 ４　 加速度计零偏估计误差曲线

　 　 综合仿真曲线及分析可知， 采用绕 ｘ、ｙ 轴旋

转的八位置初始对准及自标校旋转方案，系统失

准角及惯性器件常值误差的估计效果优于绕 ｘ、ｚ
轴旋转和绕 ｙ、ｚ 轴旋转的方案． 从而证明了本文

所提的转位方案设计原则的正确性及所设计的绕

ｘ、ｙ 轴旋转的八位置标校方案对惯性器件误差和

失准角估计的有效性及优越性．
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４　 原理样机建立及试验分析

为进一步验证本文提出的标校方案对惯性器

件误差的估计效果，开展了实验室试验． 实验设

备包括哈尔滨工程大学海洋运载器与导航设备研

究所研制的光纤陀螺惯导系统和三轴测试转台，
如图 ５ 所示． 为了验证该标校方案的有效性，设
计了两组试验，分别为静态条件下 ＳＩＮＳ 自标校试

验和绕两水平轴旋转的八位置自标校试验． 利用

卡尔曼滤波对器件误差及失准角的估计效果进行

离线分析． 为避免逐次启动误差对试验结果的影

响，两组试验之间不重启系统 ．试验参数如表２

所示，两组试验失准角及惯性器件误差的估计曲

线如图 ６～８ 所示．

光纤陀螺SINS
三轴惯性测试转台

图 ５　 双轴旋转式 ＳＩＮＳ 原理样机

表 ２　 试验参数设置

方案
转位机构旋转角速度 ／

（（°）·ｓ－１）

转位机构旋转角加速度 ／

（（°）·ｓ－２）
停止时间 ／ ｓ 初始位置

旋转方案

非旋转方案

５
—

２􀆰 ５
—

５００
—

经度 １２６􀆰 ６７°
纬度 ４５􀆰 ７８°

　 　 在实际系统中由于误差未知，进而无法从图

６～８ 的曲线中判断出估计结果的优劣，但是从图

中可以看出 ４ ｈ 后采用八位置标校方案的误差估

计曲线趋于稳定． 为了验证估计出的器件误差及

失准角的正确性，把 ４ ｈ 后趋于稳定的估计结果

补偿到系统中，通过补偿后系统定位精度的对比，
就可以反映出估计效果的优劣，精度对比曲线如

图 ９ 所示．
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图 ６　 失准角估计效果对比曲线
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图 ７　 陀螺漂移估计效果对比曲线
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图 ８　 加速度计零偏估计效果对比曲线
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图 ９　 器件误差及失准角补偿后系统定位精度对比曲线

　 　 从图 ９ 中可以看出：补偿由非旋转方案估计

出的器件误差及失准角之后，系统的定位精度约

为 １８ ｎｍ ／ １０ ｈ；补偿由八位置旋转方案估计出的

器件误差及失准角后，系统的定位精度约为

５ ｎｍ ／ １０ ｈ． 由此可以看出本文所提出的双轴八位

置初始对准与自标校旋转方案能够有效地估计出

惯性器件误差，进一步提高 ＳＩＮＳ 的定位精度．
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５　 结　 语

针对 ＳＩＮＳ 自标校中失准角及惯性器件误差

估计精度低、收敛速度慢的问题，本文提出了双轴

旋转式 ＳＩＮＳ 自标校转位方案设计原则，并利用该

原则设计出了一种八位置标校方案，该方案采用

绕两水平轴周期性转停的方式，有效提高了系统

的可观测性． 数字仿真和试验结果表明利用本文

所提出的标校方案能够有效地估计出惯性器件误

差及失准角误差，从而有效地抑制惯性器件误差

的影响，大幅度提高了 ＳＩＮＳ 的定位精度． 但是本

文并未考虑惯性器件标度因数误差，因此将进一

步研究惯性器件标度因数误差的估计问题．
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