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摘 要:目前,国内“三自”(自标定、自对准、自检测)光纤惯导系统在长航时高精度自主导航领域已逐

渐开展应用,但光纤陀螺安装误差、安装不正交度以及标度因数等参数稳定性大大限制了“三自”光纤

惯导系统精度的提升,其主要原因是载体运动诱发的航向耦合效应严重影响了旋转调制效果。从航

向耦合效应机理分析入手,指出了“三自”惯导系统航向耦合效应的不可解耦性,但针对无人飞行器和

无人潜航器等通常需要规划航迹的载体,提出了一种基于规划航迹的旋转方案自适应调整技术,有效

地抑制了航向耦合效应。试验结果表明,该方法可将系统的导航精度提升80%以上。
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Abstract:Atpresent,three-autonomy(autonomouscalibration,autonomousalignment,andau-
tonomoustest)FOGInertialNavigationSystem (INS)hasbeengraduallyappliedinthefieldof
long-endurancehigh-precisionautonomousnavigation.Nevertheless,theparameterstabilitysuch
asinstallationerror,misalignmentandscalefactorofFOGgreatlylimitstheimprovementofthe
accuracyofthree-autonomyFOGINS.Themainreasonisthattheheading-couplingeffectinduced
bycarriermotionseriouslyaffectstheeffectofrotarymodulation.Byanalysingthemechanismof
heading-couplingeffect,thispaperpointsoutthattheheading-couplingeffectofthethree-autono-
myinertialnavigationsystemcannotbedecoupled.However,forthecarriersthatusuallyneedto
planthetrack,suchasunmannedaerialvehiclesandunmannedunderseavehicles,anadaptivead-
justmentmethodbasedontheplannedtrackisproposedtoeffectivelysuppresstheheading-cou-
plingeffect.Theexperimentalresultsshowthatthisproposedmethodcanimprovethenavigation
accuracyofthesystembymorethan80%.
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0 引言

“三自”光学惯导系统具有高精度及便于维护

的特性,近年来在国内发展迅速。由于激光陀螺自

身特性的优势,“三自”激光惯导系统的旋转调制技

术在国内外已发展较为成熟[1-3]。而光纤陀螺具有

可靠性高、无机抖装置(利于旋转机构控制)、随机

游走误差相对较小等优势[4-6],利于“三自”光纤惯导

系统实现快速高精度启动,可以满足武器系统快速

反应能力的要求[7]。这一优势在弹用领域已得到

发挥,而在长航时导航方面,“三自”光纤惯导系统

仍是国内研究的重要方向。
相对于激光陀螺,光纤陀螺安装误差、安装不

正交度以及标度因数等参数稳定性限制了“三自”
光纤惯导系统长航时导航精度的提升。其主要原

因是载体运动航向的不确定性导致系统外环翻转

时由陀螺标度因数和安装误差等诱发的水平失调

角不断累积,产生航向耦合效应,严重影响了参数

自补偿效果。针对单轴旋转惯导系统,文献[8-10]
中指出可通过航向隔离解决航向耦合效应问题,然
而针对“三自”光纤惯导系统仍没有文献进行相关

技术的研究。本文将从双轴旋转惯导系统的旋转

方案入手,在分析航向耦合效应机理的基础上,证
明“三自”光纤惯导系统航向耦合效应的不可解耦

性;并针对无人飞行器、无人潜艇以及导弹等要求

规划航迹的载体,提出了一种基于规划航迹的旋转

方案自适应调整技术,以有效抑制航向耦合效应,
提升系统长航时导航精度。

1 双轴旋转方案介绍

光学陀螺具有对g 不敏感、无运动部件、动态

范围宽以及标度因数线性度好的特点,使旋转调制

技术在捷联惯导领域得到极大发展。而旋转方案

设计是旋转调制实现的基础,一直是国内外学者的

重要研究方向,尤其双轴旋转方案的研究更是其研

究重点[11]。

MK49系统采用3个 Honeywell公司生产的

GG-1342型单轴机械抖动激光陀螺,基于双轴转动

方案,定期使惯性敏感装置绕方位轴和横摇轴旋

转,用来消除陀螺漂移和其他误差源。系统自主导

航精度可达0.39nmile/30h,但具体的旋转方案未

在任何文献上有所提及。MK49型双轴旋转式激光

陀螺惯导系统已经被选为北约组织船用惯性导航

的标准系统,大量装备于很多国家的水面舰体和

潜艇。
图1所示为经典的双轴八位置旋转方案,该方

案很好地调制了安装误差和标度因数误差,但对陀

螺标度因数不对称性没有补偿效果。为此,文献

[12]改进了该旋转方案,得到如图2所示十六位置

旋转方案。该旋转方案在失调角层面不仅调制了

陀螺和加速度计的零偏、标度因数以及安装误差,
同时对陀螺标度因数不对称性也具有很好的调制

效果。同时,文中进一步提出了在十六位置方案的

每一步旋转的中点(即90°或270°)增加1个位置,
实现三十二位置旋转方案。该三十二位置旋转方

案和十六位置旋转方案的调制效果是一样的,只是

它能更好地压制旋转惯导系统的锯齿波幅值。

图1 八位置双轴旋转方案示意图

Fig.1 Eight-sequencedual-axisrotaryschematicdiagram

图2 十六位置双轴旋转方案示意图

Fig.2 Sixteen-sequencedual-axisrotaryschematicdiagram
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这两种旋转方案虽然在系统失调角层面具有

很好的调制效果,但在速度层面的调制效果有限,
尤其是陀螺安装误差会引起系统速度误差的增长。
为此,文献[1]对十六位置旋转方案进行了改进,有
效地提高了系统速度层面的调制效果,其旋转方案

示意图如图3所示。

图3 改进十六位置双轴旋转方案示意图

Fig.3 Improvedsixteen-sequencedual-axisrotary
schematicdiagram

国内外对载体机动与旋转调制的交联耦合作

用也进行了分析。文献[8-10,13]针对单轴旋转调

制惯导系统开展了航向耦合效应分析,并提出了通

过载体航向机动隔离,即系统旋转机构在执行预先

设计的旋转方案的同时反向叠加载体的航向机动,
可以有效地抑制载体航向机动对旋转调制的影响。
文献[14]针对双轴旋转方案进行了航向耦合效应

分析,但只是针对某一特定的旋转方案进行了机动

条件下的误差分析,并没有从理论机理上开展研究。
本文将从理论分析入手开展航向耦合效应机

理研究,并以改进十六位置旋转方案为例,针对要

求规划航迹的载体提出了一种航向耦合效应的有

效抑制方法。不同于现阶段弹上“三自”惯导机械

锁定导航方式,文中提出的方法要求“三自”惯导系

统工作于旋转导航方式。为了保证飞控系统或其

他设备满足惯导系统姿态输出精度要求,不仅要求

“三自”惯导系统利用旋转框架角度进行姿态解调,
而且还要精确标定补偿旋转轴系安装误差。

2 坐标系定义

涉及的坐标系定义如下:
惯性坐标系(i):原点与地球质心重合,Xi 轴沿

地球转轴指向地球北极,Yi 轴和Zi 轴在赤道平面

内,不随地球旋转,且Zi 轴和初始时刻当地东向

重合。
地理坐标系 (g):定义为北天东坐标系。
台体坐标系(p):利用3个加速度计的敏感轴方

向OXa、OYa、OZa 进行定义,X 加速度计的敏感轴

方向OXa 即为Xp、Yp 在OXaYa 所在平面内,且与

OXa 垂直;Zp 与Xp、Yp 满足右手定律。
惯导坐标系 (b):当惯导的2个环架都锁定为

0时,台体坐标系即为惯导坐标系,为便于分析,文
中定义的初始惯导坐标系与地理坐标系一致。

3 航向耦合效应机理分析

3.1 “三自”光纤惯导系统导航误差模型

为便于分析,选用惯性导航坐标系,利用形式

相对简单的Ψ 方程进行分析。

Ψ̇ =Ci
pεp

=Ci
p(ε0+([δkg·]+[mg ×]+[ng ]))ωp

ip

(1)
式中

[δkg·]=

δkgx 0 0
0 δkgx 0
0 0 δkgx
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其中:ε0 为陀螺漂移误差;δkg 为陀螺标度因

数误差;mg 为陀螺安装误差;ng 为陀螺安装的不正

交度。
那么经简化后系统的姿态和速度误差的解为

Ψi(t)=Ci
pεp =∫

t

0
Ci

p(ε0+([δkg·]+[mg ×]+

[ng ]))ωp
ipdt=∫

t

0
Ci

p(ε0+([ωp
ip·]δkg -

[ωp
ip ×]mg +[ωp

ip ]ng))dt (2)
有
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式中:L 为当地纬度;ωie 为地速数值;γ、ρ和φ
分别为基座坐标系相对于地理坐标系的滚动、俯仰

和航向;α和β分别为旋转机构外环和内环的旋转角

度;ω1 和ω2 分别为外环和内环的旋转角速率。
在上面的误差模型中,注意到在一个旋转周期

内Cg
b 和Ci

g 可视为常数矩阵,将模型中变化较为剧

烈的矩阵提取出来,重点考察几个与姿态误差相关

的函数矩阵

Ψω
δkg
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t

0
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 ∫
t

0
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dt (3)
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t
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 ∫
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dt(5)

其中,Ψω
δkg
、Ψω

mg
、Ψω

ng
分别为陀螺标度因数误

差、陀螺安装误差以及陀螺安装不正交度由于系统

自身旋转导致的系统失调角误差的系数矩阵,即在

忽略姿态变化情况下,Ψω
δkg
、Ψω

mg
、Ψω

ng 分别与陀螺

标度因数误差、陀螺安装误差以及陀螺安装不正交

度的误差矢量相乘,可得到各自引起的失调角矢量。

3.2 航向耦合效应对导航误差影响分析

双轴旋转方案中内环旋转子流程只需利用内

环轴进行载体航向机动隔离即可解耦航向耦合效

应;但对于外环翻转子流程,“三自”光纤惯导系统

没有天向旋转自由度进行航向机动的隔离,航向耦

合效应的解耦将非常复杂,而其中陀螺标度因数误

差、陀螺安装误差及安装不正交度与系统航向之间

的解耦是航向耦合效应分析的关键。为便于分析,
只考虑载体航向机动,且外环翻转过程中航向保持

不变。以下将针对双轴旋转方案中外环翻转子流

程,分别证明三类误差源航向耦合效应是否具有可

解耦性。
证明3个误差参数航向耦合效应是否具有可解

耦性,即是要证明是否存在一种外环翻转方式,使
相邻2次外环翻转(不妨设2次翻转外环为0°→
180°→0°)诱发的姿态失调角与航向的变化无关。
不妨设第1次翻转时系统航向角为φ1,第2次航向

角为φ2。结合航向姿态隔离的要求[15],第1次t0~
t1 时刻翻转内外环角度由(0°,φ1)变化为(180°,

-φ1),第2次t3 ~t4 时刻由(180°,-φ2)变化为

(0°,φ2)。

3.2.1 陀螺安装误差可解耦性分析

2次翻转由陀螺安装误差诱发的失调角为

Φω
mg = (Cg

b1Ψω
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上式表明,只要满足航向隔离规则,不管外环

翻转流程怎么设计,陀螺安装误差的航向耦合效应

都具有可解耦性。
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3.2.2 陀螺安装不正交度误差可解耦性分析

由于陀螺安装误差任意外环翻转流程都具有

可解耦性,并注意到对Ψω
mg
(ti,tj)和Ψω

ng
(ti,tj)执

行对应列相加或相减操作不改变安装不正交度的

可解耦性,那么可将对Ψω
mg
(ti,tj)的分析转化为对

以下矩阵的分析

Ψω
sg
(ti,tj)=2∫

t

0

0 ω1cβsβ 0
ω1cαsβ ω1sαs2β ω1cαcβ
ω1sαsβ -ω1cαs2β ω1sαcβ

é
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ê
ê
ê
ê

ù

û
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ú

dt

2次翻转由陀螺安装不正交度误差诱发的失调

角为

Φω
ng =(Cg

b1Ψω
sg
(t0,t1)+Cg

b2Ψω
sg
(t3,t4))

ngx

ngy

ngz

é
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ê
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构造首次外环翻转(外环0°→180°→0°)子流程:

1)用时T1 旋 转 内 环,内 外 环 (ψ1,0°)→
(0°,0°);

2)用时T2 内外协调旋转,(0°,0°)→(0°,180°);

3)用 时 T1 同 向 旋 转 内 环,(0°,180°)→
(-ψ1,180°)。

假定 Ti 时间后,相邻的第2次外环翻转子

流程:

4)用时T1 旋转内环,(-ψ2,180°)→(0,180°);

5)用 时 T2 内 外 环 协 调 旋 转,(0°,180°)→
(0°,0°);

6)用时T1 同向旋转内环,(0°,0°)→(ψ2,0°)。
可以证明步骤1)、3)以及4)、6)诱发的失调角

和都为0,关键需要进行步骤2)、4)的流程设计。可

以证明当满足以下条件时,步骤2)、4)产生的失调

角相互抵消:
(1)步骤2)或步骤4)内外环角度各自应满足:

• 内外环交错旋转,外环旋转速率恒定;

•α(t)+α(Ts+T2 -t)=180,t∈ (Ts,Ts

+T2);

•β(t)=β(Ts+T2-t),t∈(Ts,Ts+T2);

•∫
Ts+T2

Ts
ω1s2βdt =0,∫

Ts+T2

Ts
ω1sαcβdt =0,

∫
Ts+T2

Ts
ω1sαsβdt=0。

其中,Ts 为步骤2)或步骤4)的开始时刻。
(2)步骤2)和步骤4)内外环角度之间应满足

β(t)= -β(Ts2+T2-t),t∈(Ts1,Ts1+T2)
其中,Ts1 和Ts2 分别为步骤2)和步骤4)的开

始时刻。

3.2.3 陀螺标度因数误差可解耦性分析

2次翻转由陀螺标度因数误差诱发的失调角为

Φω
δkg =(Cg

b1Ψω
δkg
(t0,t1)+Cg

b2Ψω
δkg
(t3,t4))

δkgx

δkgy

δkgz

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

若要求陀螺标度因数具有可解耦性,则有

SΨω
δkg =Cg

b1Ψω
δkg
(t0,t1)+Cg

b2Ψω
δkg
(t3,t4)=0

那么

SΨω
δkg
(1,1)+SΨω

δkg
(1,3)=π(cos(φ1)±cos(φ2))

=0
必然要求:φ1=±φ2 或φ1±φ2=π。
这与航向机动的任意性矛盾,因此陀螺标度因

数误差具有不可解耦性。

4 基于规划航迹的旋转方案自适应调整

由3.2节的分析可知,将外环翻转子流程调整

为3.2.2节所描述的流程后,通过相邻2次翻转可

以实现:

1)陀螺安装误差和不正交度诱发失调角为0;

2)产生的失调角来自于标度因数误差,可证明

SΨω
δkg =

 π
ω(1)
1

ω(1)
1

cφ1 0 0
0 0 0

sφ1 0 0

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

+
ω(2)
2

ω(2)
2

cφ2 0 0
0 0 0

sφ2 0 0

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
(6)

其中,ω(1)
1 和ω(2)

2 分别为首次外环翻转和第2
次外环翻转的外环角速率。

4.1 常规导航旋转方案的限制

式(6)表明,每次外环翻转引入的水平失调角

合成矢量与外环旋转单位矢量s=
ω1

ω1

cφ
sφ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

成正

比。注意到3.2.2节中设计翻转流程时,并没有规

定外环旋转的符号,而外环翻转的方向或符号的调

整是抑制航向耦合效应的一种有效手段。
设每次外环旋转单位矢量为si,i=1,2…,外环

旋转合矢量为Si=∑
i

k=1sk,i=1,2…,对于常规导

航模式,即无法获知前瞻性航向信息,考虑一种极

端情况,如图4所示。每次外环翻转时si 满足:si⊥
Si-1,那么不管外环翻转方向如何改变,合矢量将不

断增大,满足 Si =i。 这表明当无法获知前瞻性

航向信息时,外环旋转合矢量可能无界增大,导致

导航误差无法得到控制。
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图4 外环旋转矢量合成示意图

Fig.4 Schematicdiagramofoutergimbal

rotationvectorsynthesis

4.2 基于规划航迹的旋转方案自适应调整方法

当具备规划航迹的前瞻载体航向信息时,有以

下定理。外环翻转合矢量将被压制在一个有界区

间内,导航误差得到有效抑制。
定理:当至少下一次外环旋转时的航向已知

时,那么可以找到一种合适的外环翻转方向的调整

方式,使得外环翻转合矢量是有界的,且任意偶数

次合矢量的模满足:S2i ≤ 2。
首先可证明,仅当前2次外环旋转矢量正交时,

才能使得 S2 = 2≤ 2,以下利用递推法证明定

理。现假定 S2i-2 ≤ 2,并且本次外环旋转的航向

φ2i-1 和下次外环旋转的航向φ2i 已知,那么可确定

这2次外环旋转单位矢量和为以下四式之一

l1=s'2i-1+s'2i,l2=s'2i-1-s'2i,l3=-l1,l4=-l2

其中:s'2i-1=
cφ2i-1

sφ2i-1

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
;s'2i=

cφ2i

sφ2i

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
;l1 ⊥l2;

l1 2+ l2 2 =2。
该定理即是要证明可以从4个矢量中选择1个

矢量,假定为l,满足

S2i = S2i-2+l ≤ 2 (7)
如图5所示,以矢量l1 和l2 为基建立坐标系,

考虑到对称性,不妨假定0°≤θ≤90°,0°≤η≤45°。

那么有:2≤ l1 ≤2,l2 ≤ 2。

1)当30°≤θ≤90°时,取l=-l2,可满足式(7)。

2)当0°≤θ≤30°时,现假设在 2≤ l1 ≤ai 区

间内还没有找到调整方式,使得所有0°≤θ≤30°内
的S2i-2 都满足条件式(7),那么除xiOyi 区域内的

S2i-2 不能满足条件以外,其他S2i-2 只需取l= -l1

都能满足条件。其中xiyi
︿为以Mi 为中心半径 2的

图5 定理证明示意图

Fig.5 Schematicdiagramoftheoremproving

圆弧,且 Omi =ai,∠xiOyi=30°。

但当 l2 ≤ 2-(ai- 2)
2

时,取l=-l2,
可使得xiOyi 区域内的S2i-2 满足条件,只有当

2-(ai- 2)
2
≤ l2 ≤ 2 即 2 ≤ l1 ≤

2+(ai- 2)
2

时,还没有找到调整方式使得所

有S2i-2 都满足条件。
由此可以递推得到序列 {ai},且有

a1=2;=ai+1= 2+(ai- 2)
2
→

ai+1

ai

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

= 2
ai

-
2
2

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

+
1
2 ≤1

即该序列为单调有界序列,因此有:lim
i→∞

ai =

2。
从而对所有S2i-2 都能找到调整方式使 S2i ≤

2。
由递推的思想,该定理得证。
根据该定理,可以设计调整方案:每2次外环旋

转进行1次调整,由以往外环旋转矢量在水平面上

投影的矢量和调整相邻2次外环旋转方向,使得以

往的矢量和与该次旋转矢量以及下一次旋转矢量

的矢量和的模达到最小。

4.3 仿真验证

为验证调整方案的有效性,假定惯导系统的陀

螺标度因数误差为1×10-5,陀螺安装误差和不正

交度都为5″,将惯导系统水平放置,只在航向上机

动,且整个导航过程中航向值已知。惯导系统按照

改进十六位置方案进行旋转导航,内环旋转角速率

设定为10(°)/s,外环旋转角速率设定为30(°)/s,且
内环旋转子流程按照旋转方案+航向隔离的方式

执行,而外环旋转子流程按照文中3.2.2节和4.2
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节介绍的自适应调整方案执行。图6所示为当旋转

方案自适应调整500次(每次调整对应2次外环旋

转)以后,惯导系统北向和东向两水平失调角曲线。
图6中曲线表明,每次调整后水平失调角合矢量大

小不超过8.5″,对应外环旋转矢量和的模为1.31≤

2,与定理的结论一致。

图6 旋转方案自适应调整后水平失调角曲线

Fig.6 Horizontalmisalignmentanglecurveafter

adaptiveadjustmentofrotationscheme

5 试验验证

为了进一步验证旋转方案自适应调整策略的

有效性,利用一套“三自”光纤惯导系统进行了转台

验证试验。试验主要对比了旋转方案一(按照图3
所示的改进十六位置旋转方案)和旋转方案二(4.3
节介绍的旋转方案)的导航精度。

试验时,“三自”光纤惯导系统水平固定于转台

上,准备时间和准备流程都一致,时间为10min,完
成了初始对准以及一些主要误差参数的标定。为

了能有效激励航向耦合效应,同时能准确获得下一

次外环旋转时的航向角度,惯导系统完成对准后,
转台以恒定的0.5(°)/s绕天向轴匀速旋转(下一次

外环旋转时的航向角度由恒定旋转速率计算获

得),导航时间为8h。为充分验证,方案一和方案二

分别进行了2次试验。4次试验的导航径向误差曲

线如图7所示,虚线所示为方案一的2次试验位置

误差曲线,实线所示为方案二的2次试验位置误差

曲线。图7中显示,方案二最大位置误差不超过

800m,而方案一最大位置误差都超过了6200m。表1
对4次试验位置误差的TRMS值进行了处理。表1
中,试验1和试验2为方案一对应的2次验证试验,
试验3和试验4为方案二对应的2次验证试验。由

表1可知,方案二的TRMS均值为0.34nmil,而方案

一的TRMS均值为2.02nmil,精度提升了83.2%。

图7 位置误差对比曲线

Fig.7 Comparisoncurveofpositionerror

表1位置误差的TRMS值

Tab.1 TRMSvalueofpositionerror

试验 TRMS/nmile TRMS均值/nmile 精度提升/%

1 2.21
2 1.83
3 0.32
4 0.36

2.02

0.34
83.2

6 结论

本文从理论上证明了“三自”惯导系统航向耦

合效应的不可解耦性,但针对通过规划航迹能获知

前瞻航向信息的特殊应用场合,提出了一种旋转方

案自适应调整策略:首先采用分段构造外环旋转策

略解耦陀螺安装误差和安装不正交度与航向的耦

合关系,将航向耦合效应的误差源都归结到陀螺标

度因数误差;然后基于外环旋转矢量和最小原则进

行外环旋转方向的自适应调整,达到抑制陀螺标度

因数误差的目的,文中还对该自适应调整策略的抑

制效果给出了严格证明。
文中提出的旋转方案自适应调整策略取得了

良好效果。试验证明,10min准备时间,导航8h,位
置精度(时间真均方根误差(TimeRealRootMean
SquareError,TRMS))达到0.34nmile,相对改进

十六位置旋转方案提升了80%以上。
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