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旋转式SINS的自标校技术研究
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摘 要:惯性器件常值及慢变误差是影响捷联惯导系统精度的主要因素之一,所以在捷联惯导系

统出厂前需要对常值及慢变误差参数进行标定。但这些误差参数会随时间发生变化,对于高精度

捷联惯导系统,每次启动后需要对惯性器件的误差参数进行重新标校。针对光纤惯导系统,建立

了IMU误差模型,并根据提出的旋转式捷联惯导系统自标校转位方案原则设计出了一种8位置自

标校方案,对惯性器件标定参数进行激励和辨识,并建立了Kalman滤波状态方程及量测方程,对

惯导系统误差参数进行在线标定。实验结果表明,该方案对其惯性器件误差参数能进行准确估

计,具有一定的参考价值。
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Abstract:Nomatteritisconstantorslow-varying,thebiasoftheinertialsensorsisoneofthe
mainfactorsthatinfluencetheprecisionofthestrapdowninertialnavigationsystem (SINS),

whichmakesitnecessaryforthebiasofthesensorstobecalibratedbeforeused.Andforhigh-pre-
cisionSINS,astheseerrorschangeovertime,theparametersofinertialdevicesneedtobere-cali-
bratedeachtimetheSINSoperates.Forthefiber-opticinertialnavigationsystem,theIMUerror
modelisestablishedandaneight-positionself-calibrationschemeisdesignedaccordingtothepro-
posedprincipleofself-calibrationfortheSINS.Theinertialsensorscalibrationparametersareex-
citedandidentified,theKalmanfilterstateequationandmeasurementequationareestablished,

andtheonlinecalibrationoftheerrorparametersfortheinertialnavigationsystemisconducted.
Experimentalresultsshowthattheproposedschemecanaccuratelyestimatetheerrorofinertial
sensorsandprovidecertainreferencevalue.
Keywords:Dual-axisrotary;SINS;Self-calibration;Kalmanfiltering;Self-compensation

0 引言

捷联惯导系统是一种自主式导航定位系统,短
期内精度高,稳定性好[1],但其定位误差会随着时

间发散[2-4],惯性器件误差是影响其发散的关键因

素,而且该误差量在实际使用中会产生微小变化。
为提高惯导系统的导航精度,需要对惯性器件误差

进行现场标校[5]。双轴旋转式惯导系统就是通过转
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位机构在不同的转位方案下,充分激励出惯性器件

误差,并通过Kalman滤波进行估计补偿[6]。
目前,系统级标定的理论研究已经趋于成熟,

文献[2]提出了10位置连续旋转方案,并利用Kal-
man滤波进行误差估计,但其稳定时间较长。文献

[3]给出了平台多位置快速自标定方法,但没有分

析转轴精度对估计精度的影响。本文建立了IMU
误差模型,推导了双轴旋转捷联惯导系统误差公

式,建立了Kalman状态方程,并提出一种8位置双

轴标定方案,对惯性器件误差进行仿真分析,由实

验结果充分证明其有效性和可行性,对于高精度惯

导系统,具有一定的工程意义。

1 旋转调制惯导原理与双轴旋转式SINS的

自标校方案设计

1.1 系统常用坐标系

1)地理坐标系(t系)———oxtytzt

地理坐标系是原点o 位于地球表面任意一点,

oxt 指向水平东向,oyt 轴指向水平北向,ozt 沿垂

线方向指向天,通常称为东北天坐标系[7]。

2)导航坐标系(n 系)———oxnynzn

根据惯导系统的工作需求提出了导航坐标系

的概念。将地理坐标系作为导航坐标系,这种导航

坐标系称为当地水平固定指北方位坐标系。

3)载体坐标系(b系)———oxbybzb

载体坐标系是固连在载体上的坐标系。载体

坐标系的坐标原点o 位于载体的重心处,纵轴oyb

在甲板平面指向舰首,横轴oxb 指向其右舷,ozb 垂

直于oxbyb 构成右手坐标系[7]。

4)惯性测量单元坐标系(s系)———oxsyszs

惯性测量单元坐标系又称IMU坐标系,为旋

转调制系统需求设定的坐标系。坐标系的原点位

于惯性测量组件的重心,三轴指向为惯性器件敏感

轴方向[8-10]。
旋转式SINS捷联惯导系统主要是靠不同转位

方案激励出惯导器件的误差,再通过 Kalman滤波

对其误差状态变量进行估计,对其误差结果进行补

偿,从而提高捷联惯导系统的输出精度。另外,基
于实际情况考虑,为提高系统的可靠性,降低对转

位机构的要求,通过最少的转动次数和较短的转动

达到最优的误差估计效果,本文基于该设计原则,
设计了3组转位方案。

1.2 双轴4位置旋转方案的设计

双轴4位置旋转方案的具体设计如下:
由初始位置1绕ys 轴按正向旋转90°后到位

置2;由位置2绕xs 轴按正向旋转180°后到位置3;
由位置3绕ys 轴按反向旋转90°后到位置4;由位

置4绕xs 轴按反向旋转180°后到初始位置1,转位

方案如图1所示。
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图1 双轴4位置标校旋转方案示意图

Fig.1 Schematicdiagramoftherotationofthe

dual-axis4-positioncalibrationsystem

1.3 双轴6位置旋转方案的设计

双轴6位置旋转方案的具体设计如下:

由初始位置1绕ys 轴按正向旋转90°后到位置

2;由位置2绕ys 轴按正向旋转90°后到位置3;由
位置3绕xs 轴按正向旋转180°到位置4;由位置4
绕ys 轴按反向旋转90°到位置5;由位置5绕ys 轴

按反向旋转90°到位置6;由位置6绕xs 轴按反向

旋转180°到初始位置1,旋转方案如图2所示。
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图2 双轴6位置标校旋转方案示意图

Fig.2 Schematicdiagramoftherotationofthe

dual-axis6-positioncalibrationsystem
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1.4 双轴8位置旋转方案的设计

双轴8位置旋转方案的具体设计如下:
由位置1绕xs 轴按正向旋转180°后到位置2;

由位置2绕xs 轴按正向旋转90°后到位置3;由位

置3绕xs 轴按反向旋转180°后到位置4;由位置4
绕xs 轴按反向旋转90°后到位置1;由位置1绕ys

轴按正向旋转90°后到位置5;由位置5绕xs 轴按

正向旋转180°后到位置6;由位置6绕xs 轴按正向

旋转90°后到位置7;由位置7绕xs 轴按反向旋转

180°后到位置8;由位置8绕xs 轴按反向旋转90°
后到位置5;由位置5绕ys 轴按反向旋转90°后到

位置1,旋转方案如图3所示。
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图3 双轴8位置标校旋转方案示意图

Fig.3 Schematicdiagramoftherotationofthe

dual-axis8-positioncalibrationsystem

2 SINS的数学模型与Kalman滤波方法

捷联惯导的误差方程是研究捷联惯导系统的

基础,本文以东北天坐标系为参考系[11],建立了其

捷联惯导系统的速度、位置和姿态误差方程[12],以
便对惯性器件进行误差补偿,并建立 Kalman滤波

方程,通过转位方案的激励[13-14],对器件误差进行

估计补偿,达到最优效果。

2.1 速度误差方程

速度误差定义为

δvn =vc -vn (1)

式中,vc 为计算坐标系下计算的速度。
式(1)两边同时对求导

δ̇vn =̇vc -̇vn

其中:
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式中,ωie 为当地地球自转角速率;fc
E 为东向

加速度计输出值,fc
N 为北向加速度计输出值;Rm 、

Rn 为载体所在位置的地球子午面和卯酉面曲率半

径;Lc 为载体所在位置的纬度计算值。
由于陀螺漂移和计算误差的存在,计算坐标系

c系和导航坐标系n 系之间存在着小角度的误差量

φE 、φN 、φU ,称为姿态误差角。且φE 、φN 、φU 为

小角度,有sinφ≈φ,cosφ≈1(其中φ=φE,φN,

φU )成立,计算坐标系c系和导航坐标系n 系之间

转换关系可化简为

Cc
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其中,fn
E 、fn

N 、fn
U 分别为东向、北向、天向上

的加速度计理论测量值,

Δ

E、

Δ

N、

Δ

U 分别为东

向、北向和天向上的加速度计零偏误差。
定义位置误差项为:

δL=Lc-L
δλ=λc-λ{ (5)

其中,L 、λ 分别为实际位置的纬度、经度。

Rc
n=R(1+esin2Lc)+hc

Rc
m=R(1-2e+3esin2Lc)+hc{ (6)

利用式(4)、式(5)和式(6)可得SINS速度误差

方程[5]:
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2.2 位置误差方程

位置误差即经纬度误差和高度误差,是由于载

体在东向、北向和天向的速度存在误差引起的。经

纬度的变化率和载体线运动的关系为:

L
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将式(5)求导得:

δL
·

=L
·
c-L

·

δλ
·

=λ
·
c-λ

·{ (10)

将式(2)、式(6)、式(8)和式(9)代入式(10)中,
可得SINS位置误差方程:
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2.3 姿态误差方程

捷联惯导系统的姿态误差角是通过方向余弦

法所得到的计算地理坐标系与真实地理坐标系间

的角度关系[15]。
平台运动基本方程为:

φ̇E=ωcx -ωx +φNωz -φUωy +εx

φ̇N=ωcy -ωy +φUωx -φEωz +εy
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其中,εx 、εy 、εz 为陀螺漂移引起的误差在导

航坐标系的等效值;ωx 、ωy 、ωz 为地理坐标系旋

转角速度,且有:
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将式(13)代入式(12)可得姿态误差方程:
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2.4 Kalman滤波模型

建立旋转式光纤陀螺捷联惯导系统的Kalman
滤波方程,其中状态方程为

X
·
(t)=F(t)X(t)+G(t)W(t) (15)

其中,X(t)为t时刻系统的状态向量,F(t)为
系统的状态转移矩阵,G(t)为系统的噪声驱动阵;

W(t)为系统噪声向量。
本文的系统的状态向量为

X(t)=[δL δλ δvE δvN φx φy φz

Δ

x

Δ

y

Δ

zεx εy εz δKgx δKgyδKgz]T (16)
系统的噪声向量为

W(t)=[ω Δ

x
 ω Δ

y
 ωεx

 ωεy
 ωεz

]T

其中,δL、δλ 分 别 为 纬 度、经 度 位 置 误 差;

δvE、δvN 分别为东向、北向的速度误差;φx、φy、φz

分别为x、y、z轴的失准角;

Δ

x、

Δ

y、

Δ

z 和εx、εy、

εz 分别为x、y、z轴加速度计零偏和陀螺常值漂移;
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ω Δ

x
、ω Δ

y
分 别 为x、y 轴 加 速 度 计 的 噪 声 误 差;

δKgx、δKgy、δKgz 分别为陀螺x、y、z 轴的刻度因

数误差;ωεx、ωεy、ωεz 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,则系统的量测方程为

Z(t)=H(t)X(t)+V(t) (17)
其中,Z(t)为t时刻系统的量测向量;V(t)为

系统的量测噪声。系统的量测矩阵为

H(t)=[02×2 I2×2 02×12]

3 仿真结果及分析

利用VC程序编写的对惯导系统进行建模,并
利用Kalman滤波方法对惯性器件误差及失准角进

行惯性器件误差状态变量估计,采用输出补偿的方

式对其实验结果进行分析。在相同的初始条件下

对三种方案进行仿真,仿真参数如表1所示。
表1 仿真参数设置

Tab.1 simulationparametersetting

参数项 参数

转位机构旋转角速度/[(°)/s] 5

转位机构旋转角加速度 2.5

停止时间/s 500

初始水平失准角/(°) 0.01

初始方位失准角/(°) 0.05

陀螺常值漂移/[(°)/h] 0.01

陀螺随机噪声移/[(°)/h] 0.005

陀螺标度因数误差/10-6 20

加速度计零偏/g 10-4

初始位置 经度126.67°,纬度45.78°

3.1 失准角误差估计与分析

图4所示为失准角误差的估计结果,由图4可

知,三种旋转方案的失准角估计效果都能稳定,并
收敛于零度左右,收敛时间最好的是4位置转位方

案,40min基本稳定收敛于设定真值附近。

3.2 陀螺常值漂移估计与分析

图5所示为陀螺常值漂移的估计效果,由图5可

知,本文提出的三种方案的仿真对其陀螺常值漂移误

差达到很好的估计效果。对于x 轴上的常值漂移效

果来说,4位置的转位方案最先达到稳定,大约20min
左右,8位置的收敛速度较差,大约3h稳定;就y 轴

的估计效果来说,8位置转位方案比4位置和6位置

的转位方案的收敛速度更快更稳定,且稳定与真值附

近;z轴的常值漂移误差估计效果与y轴相似。
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图4 失准角的估计误差对比图

Fig.4 Comparisonoferrorestimationofmisalignmentangle
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图5 常值陀螺漂移的估计效果对比图

Fig.5 Comparisonoftheestimationresultsofconstantgyrodrift

3.3 加速度计零偏估计与分析

图6所示为加速度计零偏的估计效果,由图6可

知,三种旋转方案都能较好地激励出加速度计的零偏,
估计效果稳定于设定真值。就x 轴加速度计零偏来

说,4位置和6位置转位方案在30min内收敛于设定真

值,8位置的收敛速度较慢;y轴的估计效果中,4位置

和6位置转位方案的收敛速度很慢,且稳定值与设定

真值有偏差,8位置转位方案在1h左右能稳定在真值

附近;z轴的效果和y轴加速度计估计效果类似。

3.4 标度因数误差估计与分析

对标度因数误差的估计效果如图7所示,从图

7可知,对转位方案对标度因数的误差激励作用不

理想,8位置的转位方案能有效激励出标度因数误

差,但稳定时间较长;4位置和6位置的转位方案能

够较好地估计出x 轴的陀螺的标度因数误差,在5h
左右达到仿真设定真值,但无法估计出y 轴和z 轴

的陀螺的标度因数误差。
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图6 加速度计零偏的估计效果对比图

Fig.6 Comparisonoftheestimationresultsof

theaccelerometerbias
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图7 陀螺仪标度因数误差的估计效果对比图

Fig.7 Comparisonoferrorestimationresultsof

gyroscopescalefactor

根据上面对失准角误差、陀螺漂移、加速度计

零偏和陀螺仪标度因数误差的估计结果,综合仿真

曲线分析可得:8位置的转位方案能够有效激励出

其所有的误差量,性能优于4位置和6位置转位方

案,因此,本文中提出的8位置转位方案是一种有效

的优秀的误差标校方案。

4 结论

文中共提出了三种不同的转位方案,即4位置

转位方案、6位置转位方案和8位置转位方案,并进

行了VC程序的建模和实验仿真。由实验结果分析

可知,8位置转位方案是一种有效可行的双轴旋转

捷联惯导系统的自标校方案,能够有效地激励出惯性

器件的陀螺漂移、加速度计零偏和陀螺标度因数误

差,并进行输出补偿,有效地提高了惯导系统精度。
由图5~图7可知:陀螺常值漂移和加速度计零位误

差估计效果与设定真值仅差4%,陀螺标度因数误差

的估计效果与设定真值差5%。此次双轴旋转仿真

实验是在静基座条件下进行的,忽略了实际机体运动

对器件误差的影响,后续的工作重点是引入机体运

动,结合实际情况进行仿真和船体实验。
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