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单轴旋转捷联惯导系统重力扰动补偿方法研究
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摘 要:随着惯性器件精度的提升以及系统级补偿技术的应用,惯性导航系统精度得到不断提升。
原先忽略的一些误差源如重力扰动,成为制约惯导精度进一步提升的关键。针对该问题,研究了

单轴旋转捷联惯导系统重力扰动补偿,补偿所需重力扰动信息通过德国波尔茨坦 GFZ研制的

EIGEN-6C4计算得到。仿真结果表明,经重力扰动补偿后,单轴旋转捷联惯导系统精度有显著

提升。
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Abstract:Inrecentyears,theprecisionofinertialnavigationsystem (INS)hasbeen much
improvedduetotheprecisionimprovementofinertialsensorsanddevelopmentofsystem-level
compensationmethods.Someerrorsources,whichhavebeenignoredpreviously,havebecomethe
criticalissuesthatrestrictthefurtherimprovementofINS.Thegravitydisturbanceisjustwithin
thiscategory.Withthisconsideration,thispaperisdevotedtoinvestigatingthegravitydisturbancecom-
pensationforsingle-axisrotary-modulationstrapdownINS.Therequiredgravitydisturbanceisde-
rivedbythehigh-degreesphericalharmonicmodelEIGEN-6C4providedbyGFZ.Thenumerical
resultsshowthattheperformanceofstrapdownINShasbeenimprovedtoacertainextentafter
thegravitydisturbancecompensation.
Keywords:Inertialnavigation;Rotationmodulation;Gravitydisturbance

0 引言

惯性导航具有自主性强、隐蔽性好、不受外界

干扰等优点,在导航领域具有极强的生命力,在国

防科技和军事应用领域有着不可替代的作用。就

航海领域而言,舰用惯性导航系统是舰载导航系统

中最为重要的导航系统,是我国海军“走得远”、“打
得准”的信息保障。近年来,随着光学惯性器件以

及旋转调制等系统补偿技术的发展和应用,我国惯

性导航技术取得了突破性进展,尤其是旋转调制技
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术的发展和应用,使得我国光学捷联惯导系统精度

得到大幅提升[1-5]。
随着惯导精度的不断提升,原先所忽略的一些

误差源成为制约惯导精度进一步提升的关键,而重

力扰动正是这类误差。重力扰动是由地球物理场

所决定的,不受旋转调制等系统级补偿方法的影

响。为了进一步提升惯导精度,必须补偿重力扰动

或对其产生的系统误差进行抑制。国外典型惯性

导航系统如Litton公司的LN-93E系统在其初始对

准阶段以及惯导解算阶段分别考虑重力扰动的补

偿,所需的重力扰动信息是由提前存储好的测量重

力所提供[6]。除进行补偿消除其不利影响外,还可

以通过阻尼的方式抑制重力扰动所引起的舒拉振

荡误差,如Sperry公司的AN/WSN-7系统即采用

了三阶阻尼的方式抑制重力扰动所引起的系统误

差[7]。天津航海仪器研究所的翁海娜等也研究了

常速度误差反馈阻尼和相位超前串联阻尼对重力

扰动所引起的系统误差的抑制[8]。
近年来,随着高阶重力模型的发展,利用高阶

重力模型计算重力扰动并进行补偿受到人们的广

泛关注。典型的高阶重力模型由德国波尔茨坦

GFZ研制的EIGEN-6C4和美国的国家地理信息情

报局NGS研制的EGM2008[9-10]。北京航空航天大

学、清华大学、国防科技大学以及西北工业大学等

单位通过实测实验验证了基于高阶球谐模型计算

重力扰动进而补偿对惯导精度的提升[9,11-13]。翁浚

等通过误差分配理论指出当惯导精度优于0.2nm/h
时,进行重力扰动补偿能够提升惯导精度[13]。显

然,目前旋转调制捷联惯导系统已经优于0.2nm/h,
因此有必要进行重力扰动补偿。基于上述背景,本文

以单轴旋转调制捷联惯导系统为例,利用EIGEN-
6C4计算惯导所在地重力扰动信息,研究重力扰动

补偿对惯导精度的提升。

1 单轴旋转调制基本原理

旋转调制惯导系统的基座与载体固联,系统通

过旋转机构为惯性测量单元(InertialMeasurement
Unit,IMU)提供转动力矩,使IMU绕单轴或者多

个相互正交的轴旋转。旋转调制惯导系统的陀螺

和加速度计的输出在旋转坐标系内测得。将测试

数据经旋转分解后转换到导航坐标系进行解算,其
量测量增加了一次坐标变换。记旋转系为p、导航

系为n、载体系为b、惯性系为i,旋转调制惯导系

统的误差方程为

φ̇=-ωn
in ×φ+δωn

in -Cn
bCb

p(δωp
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pb) (1)
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式中,φ 、δv、δλ、δL 分别表示姿态、速度和

经纬度误差;δωp
ip 、δfp 分别表示旋转系下陀螺和

加速度计器件误差;δωp
pb 表示旋转角速度误差;

Cn
b 、Cb

p 分别表示载体系相对于导航系、旋转系相对

于载体系的方向余弦矩阵;ωn
ie 、ωn

en 分别表示地球

自转角速度以及载体线速度所引起的角速度。旋

转调制惯导系统的惯性元件误差项经过了两次变

换,其中矩阵Cb
p 为旋转坐标系p 到载体坐标系b的

变换阵。同时,在姿态误差中增加了旋转系与载体

系的量测误差项δωp
pb 。旋转惯导系统只是改变了

惯性器件的测量位置,并不改变系统的解算流程和

算法,因此系统的位置误差与传统惯导误差方程

一致。
从式(2)中也可以看出,重力误差δg 是不受旋

转调制的影响的,因此必须加以补偿或抑制其引起

的系统误差,否则会影响惯导定位精度。
式(2)直接反映了重力误差对惯导解算的影响,

即产生速度误差,进而激励位置误差。重力误差对

惯导系统精度的另一方面的影响在于初始对准阶

段。将式(2)移项整理如下

fn ×φ+Cn
bCb

pδfp +δg=

δ̇v+(2ωn
ie +ωn

en)×δv+(2δωn
ie +δωn

en)×v (4)
令

y=δ̇v+(2ωn
ie +ωn

en)×δv+(2δωn
ie +δωn

en)×v
(5)

式(4)中2个水平分量分别为

  
yE=fn

NφU-fn
UφN+δfn

E+δgE

yN=fn
UφE-fn

EφU+δfn
N+δgN

{ (6)

在Kalman滤波精对准中,速度观测量一般是

已知的,其相应的微分也是已知的,因此式(5)所对

应的观测是已知量。同时,在单轴旋转调制惯导系

统中(一般绕天向轴旋转),可近似认为水平加计零

偏为零。进一步,加计输出的水平投影一般为小

量。基于上述讨论,同时忽略二阶小量,根据式(6)
可得到水平姿态角 Kalman滤波精对准的稳态误

差,即
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φN=δgE/fn
U

φE=-δgN/fn
U

{ (7)

上述正是垂线偏差的定义,也即对于绕天向轴

单轴旋转的惯导系统,垂线偏差是其对准结果的主

要误差源。
不同的旋转调制方式会有不同的Cb

p 矩阵,本
文以单轴正反转停方案为例进行研究。该方案对

应的旋转示意图如图1所示,该方案下的旋转矩阵

Cb
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图1 单轴旋转调制方案

Fig.1 Singleaxisrotatingscheme

IMU从p 点开始以角速度ω 逆时针转动180°
后,在位置2停止ts,而后继续逆时针转至位置1,
停止ts后顺时针转至位置2,停止ts后转至位置1,
如此往复。设一个旋转周期为T ,此时其旋转系与

载体系的坐标转换阵Cb
p 与式(8)相同,其角速度ω

的取值为:

ω(t)=

  

c ts<t<ts+π/ω,

 2ts+π/ω <t<2ts+2π/ω
-c 3ts+2π/ω <t<3ts+3π/ω, 
  4ts+3π/ω <t<T
0 其他
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2 基于高阶重力模型的重力扰动计算

地球上某点的重力位等于引力位和离心力位

之和,即

W =V+Q (10)
其中引力位和离心力位分别为:

V=μ
r∑

∞

n=0

Re

r
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n

∑
n

m=0
(Cm

ncosmλ+
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nsinmλ)Pm

n(cosθ) (11)

Q=(ω2
ier2sin2θ)/2 (12)

其中,θ为计算点的地心余纬度,又称为极距。

r为载体所在地距坐标中心的距离。Pm
n(cosθ)为n

阶m 次完全正常化勒让德函数,Cm
n 和Sm

n 为标准化

地球重力场模型参数。通过将重力位对球坐标 (r,

θ,λ)分别求导即可得到球坐标系下的重力矢量,
记为

gradWsphe=
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由于需要在导航坐标系(笛卡尔坐标系)下进

行重力扰动补偿,因此需要将上述重力矢量投影到

导航系下。球坐标系与地球坐标系之间的关系为

x=rsinθcosλ
y=rsinθsinλ
z=rcosθ
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由该关系式即可得到地球坐标系下的重力矢

量,记为

gradWecef=
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进而利用载体位置信息得到导航系内的重力

矢量

gn =Cn
egradWecef (16)

其中
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在求式(13)中的导数时,需要求解等阶次和非

等阶次完全正常化缔合勒让德函数及其导数,具体

求解过程参见文献[9,13]。上述计算中所需的球

谐参数由EIGEN-6C4所提供。

3 仿真实验

为了验证单轴旋转调制捷联惯导系统重力扰动

补偿效果,设计相应的静基座仿真实验。仿真位置选

取为海军工程大学所在地,经纬度分别为30.57579°
和114.2424°。利用该位置作为输入(假定高度为

0),通过重力球谐模型求解重力扰动,阶次分别取

EIGEN-6C4所对应的最高阶次,即2190。高阶重

力矢量的2个水平分量如图2所示。图中横坐标表

示球谐模型的阶次。
单轴正反转停的转动角速度如式(9)所示,其

中ts=5s、T=140s、c=π/30。仿真中假定陀螺漂

移为 [0.01,0.01,0.003](°)/h,加速度计常值零偏

为 [100,100,50]μg,系统采样间隔为Ts=0.1s,
仿真时间为72h。重力扰动补偿前后导航结果如图

3~图5所示,其中图3所示为速度误差,图4所示
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图2 载体所在位置水平重力分量

Fig.2 Horizontalgravitycomponentsofcarrierposition

为经纬度误差,图5所示为位置误差。从图中可以

看出,经重力扰动补偿后,惯导精度有一定提升,尤
其是在经度误差上。这是因为影响经度误差的因

素主要在于东向重力扰动。从图2可以看出,东向

重力扰动较大,因此其引起的位置误差也较大;经
补偿后,精度提升也比较明显。
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图3 补偿前后速度误差

Fig.3 Velocityerrorsbeforeandaftergravity
disturbancecompensation

需要指出的是,为了更清晰地显示重力扰动对

系统误差的影响,上述补偿的重力扰动信息是基于

精确位置信息计算的。实际惯导自主导航重力扰

动补偿中并不知道精确的位置信息,需要依据惯导

解算位置计算相应的重力扰动,从而会引入一定的

误差。但是随着惯导精度的进一步提升,位置误差

所带来的重力扰动误差也会相应减少。今后的研

究将重点针对实际应用场合,研究位置误差带来的

重力扰动误差对系统精度的影响。
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图4 补偿前后经纬度误差

Fig.4 Longitudeandlatitudeerrorsbeforeandafter

gravitydisturbancecompensation
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图5 补偿前后位置误差

Fig.5 Positionerrorsbeforeandaftergravity
disturbancecompensation

4 结论

本文以单轴旋转捷联惯导系统为例,研究了重

力扰动补偿对系统精度的提升作用。文中指出随

着惯导精度的不断提升,重力扰动将成为制约惯导

自主定位导航精度进一步提升的关键。基于高阶

重力球谐模型计算重力扰动信息,然后在惯导解算

中进行相关补偿,可在一定程度上提升系统精度,
仿真实验验证了重力扰动补偿对系统精度提升的

效果。
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