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基于速度积分匹配的旋转调制
惯导系统动基座对准方法

罗星航,刘 峰,刘 辉,田晓春
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摘 要:卫星导航信息辅助动基座对准过程中,速度噪声会影响对准精度和快速性,制约了旋转调

制惯导角秒级高精度快速对准的实现。针对这一问题,提出了一种基于旋转调制惯导速度积分匹

配的快速动基座对准方法,通过建立旋转调制惯导动基座对准误差方程和卡尔曼滤波观测模型,
以消除动基座对准对载机特殊运动的要求。最后,在实验室静态环境和车载环境下,分别开展了

速度积分匹配和速度+位置组合导航动基座对准仿真实验。仿真结果表明,提出的速度积分匹配

方法具有误差估计量收敛速度快的特点,在对准精度不降低的情况下相对组合导航匹配方式能有

效缩短动基座对准时间,并能基于旋转调制惯导取消动基座对准对载机的机动需求。
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AMovingBaseAlignmentMethodBasedonVelocityIntegral
MatchingforRotationModulationInertialNavigationSystem
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Abstract:AsintheGPSaidedmovingbasealignmentprocess,thevelocitymeasurementnoiseby
traditionalhighaccuracyalignmentmethodaffectstheaccuracyandtimeofalignment,whichre-
strictstherealizationofarcsecondlevelhighaccuracyandrapidaligmentoftherotationmodula-
tioninertialnavigationsystem,thispaperproposesarapidmotionalignmentmethodforrotation
modulationINSbasedonvelocityintegralmatchingapproach,buildstheerrorequationsofrapid
movingbasealignmentandestablishestheKalmanfilteringmodeltoeliminatethespecialmove-
mentrequirementofmovingbasealignmentforcarrieraircraft.Finally,thesimulationexperi-
mentsofmovingbasealignmentwithvelocityintegralmatchingandvelocity+positionintegrated
matchingarecarriedoutinlaboratorystaticenvironmentandmovingvehicleenvironment.There-
sultsshowthatthevelocityintegralmatchingmethodproposedinthispaperhasthecharacteristics
offastconvergenceoferrorestimators,andcaneffectivelyshortenthealignmenttimeonmoving
basewithoutthedecreaseofalignmentaccuracy,comparedwiththevelocity+positionintegrated
matchingmethod.Inaddition,basedontherotationmodulation,thismethodcaneliminatethe
maneuveringrequirementforcarrieraircraftduringtheprocessofmovingbasealignment.
Keywords:Integratedvelocity;Movingbasealignment;Rotationmodulation
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0 引言

现代战争中,空天是机动性十分强的重要战

场,机载武器则是空天战场上制胜的利剑。随着机

载武器射程的不断增大,要实现机载武器对目标快

速、自主、精准的打击,需提升惯性导航系统动基座

对准的性能(如对准时间、对准精度),减小对基准

信息品质和载体机动等的要求。
由于载体复杂的运动,动基座对准相较于陆基

静基座对准不可避免地引入了更多的误差因素(如
基准信息误差、动态误差等),导致动基座对准过程

中基准信息品质受损,增加了惯性导航误差激励的

复杂性,从而引起了附加的导航和观测误差。这些

客观因素限制了动基座对准精度与快速性的提升。
国内外对捷联惯导系统空中动基座对准技术

开展了广泛的研究[1]。文献[2-3]中,研究人员将自

适应卡尔曼滤波理论与速度匹配相结合,通过载机

S形机动实现了惯导动基座对准,获得了较好的精

度与鲁棒性。刘旖旎对光学捷联惯导系统空中动

基座对准技术进行了研究[4],提出了一种分段式速

度匹配传递对准方案应用于光纤捷联惯导,试验结

果表明,该方法能较好地实现捷联惯导空中对准,
载机适当水平机动即可有效缩短对准时间。曲法

义等研究了捷联惯导系统速度+姿态矩阵匹配快

速传递对准方案[5],通过载机做简单角机动实现了

对姿态误差角的估计,但精度受挠曲变形影响。吴

枫等提出了一种基于机载全球定位系统(Global
PositioningSystem,GPS)信息的速度+位置匹配

卡尔曼滤波精对准算法[6],在加减速或转弯机动下

实现了误差量的有效估计。由文献可知,捷联惯导

动基座对准技术多利用载体机动来提升对准精度

和快速性,但载体机动对武器平台提出了附加要

求,增加了武器平台工作的复杂性。
旋转调制是惯导系统实现高精度导航的重要

手段。旋转调制惯导系统将惯性测量单元(Inertial
MeasurementUnit,IMU)固连于转位机构,通过周

期性旋转调制惯性器件误差,已广泛应用于静基座

对准精度和长航时导航精度的提升;同时,利用旋

转调制消除惯性器件误差的优势,可以取消动基座

对准对于载体的机动要求。针对卫星测速定位存

在随机误差[7-10]、旋转调制惯导存在观测模型建立

不准确等影响对准性能的问题,本文提出了一种卫

星辅助速度积分方式的旋转调制惯导动基座对准

方法,通过提高卫星接收机的观测速率、优化观测

模型,在一定程度上改善卫星数据噪声对旋转调制

惯导高精度动基座对准的影响,从而提升对准的快

速性和精度。

1 旋转调制惯导系统动基座对准原理

1.1 旋转调制惯导误差分析

旋转调制惯导系统相当于在捷联惯导系统的

基础上增加旋转机构和测角装置,导航解算采用捷

联惯导算法,没有改变旋转调制惯导系统的惯性导

航解算方法和惯性器件常值漂移,误差方程与捷联

惯导系统一致[11]。
动基座对准过程中,惯性导航解算的结果与基

准信息通过卡尔曼滤波进行匹配,以完成对初始误

差的估计。为了在保证对准精度的前提下尽量缩

短对准时间,本文对准过程中采用单轴正反转的旋

转方案,以航向作为旋转轴并进行航向隔离。为适

应导弹发射后的超声速环境,脱离机体自主导航过

程中惯导系统双端锁紧,为捷联工作状态。
本文中定义惯性坐标系为i系;导航坐标系为n

系,按北天东方向配置;载体坐标系为b 系,按前上

右方向配置;弹体子惯导坐标系为s系,按前上右方

向配置。导航坐标系下的姿态和速度误差方程可

表示为式(1)和式(2)

ϕ̇=-ϕn ×ωn
in +δωn

in -Cn
bδωb

ib (1)

δ̇Vn =-ϕn ×fn +δVn ×(2ωn
ie +ωn

en)+
Vn ×(2δωn

ie +δωn
en)+Cn

bδfb
ib (2)

其中,εn =Cn
bδωb

ib 和

Δ

n =Cn
bδfb

ib 分别为导航

坐标系下等效陀螺漂移和加速度计零偏;Cn
b 表示载

体坐标系到导航坐标系的姿态矩阵;δωb
ib 表示陀螺

测量误差,包含陀螺常值漂移、标度因数误差和安

装误差等造成的陀螺输出角速度误差;δfb
ib 表示加

速度计测量误差,包含加速度计常值零偏、标度因

数误差和安装误差等造成的加速度计输出的加速

度误差。
旋转调制惯导系统通过控制IMU以一定的规

律和周期转动,即有规律地改变姿态矩阵Cn
b,使εn

和

Δ

n 在一个旋转周期内积分为零,消除(旋转周期

内的)惯性器件常值误差,进而提升惯性导航精

度。对于旋转调制惯导系统,等效陀螺漂移和加速

度计零偏均相对较小,可忽略不计,失准角ϕ 即对

准误差依然以舒拉周期产生随时间振荡累积的导

航误差,是引起导航误差的主要因素。

33
􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇􀪇



导航定位与授时 2021年9月

1.2 旋转调制惯导动基座对准误差方程

速度匹配动基座对准可以兼顾对准精度和快

速性,根据惯导系统误差方程,通过加减速或者转

弯可以提高航向失准角可观测度,进而提高对准精

度。旋转调制惯导由于陀螺漂移和加速度计零偏

可以忽略不计,因而可以通过罗经效应[12]实现较高

精度的对准,从而取消对准对载体机动的要求和限

制。为了获得适合动态情况下基于罗经效应的惯

导速度误差方程,忽略垂向速度,惯导速度采用式

(3)描述

VN =̂VN-VEϕU+ΔVN

VE =̂VE+VNϕU+ΔVE (3)
式中,VN、VE 为真实北速和东速在导航坐标系

中的投影;̂VN、̂VE 为计算所得北向和东向速度;ϕU

为航向失准角;ΔVN、ΔVE 为舒拉周期振荡的北向和

东向速度误差。
速度误差方程如式(4)

Δ̇VN=
VNVE

RM +hϕN+ωUVNϕU+

WU+ωiecosφ+
VE

RN+h
æ

è
ç

ö

ø
÷ϕE-VEεU+

Δ
N

Δ̇VE= - WU+
V2
N

RM +h
æ

è
ç

ö

ø
÷ϕN+ωUVEϕU-

VN ωiecosφ+
VE

RN+h
æ

è
ç

ö

ø
÷ϕE+VNεU+

Δ

E (4)

式中,WU 为载体垂向比力,通过加速度计进行

测量;RM、RN 分别为地球子午圈和卯酉圈半径;h
为高度。令

ωU=2ωiesinφ+
VE

RN+htanφ
(5)

式(5)所示的误差方程建模分离了水平加速度

对速度误差的影响。
为了简化旋转调制惯导误差方程,惯性导航解

算过程中均采用基准信息计算载体速度引起的导

航坐标系的转动,姿态误差方程可表示为式(6)

ϕ̇N=-
VN

RM +hϕU- ωiesinφ+
VE

RN+htanφ
æ

è
ç

ö

ø
÷ϕE-εN

ϕ̇U=
VN

RM +hϕN+ ωiecosφ+
VE

RN+h
æ

è
ç

ö

ø
÷ϕE-εU

ϕ̇E= ωiesinφ+
VE

RN+htanφ
æ

è
ç

ö

ø
÷ϕN-

ωiecosφ+
VE

RN+h
æ

è
ç

ö

ø
÷ϕU-εE

(6)

2 速度积分动基座对准

对准匹配方式可以依据所选量测参数的不同,
分为计算参数匹配和测量参数匹配。计算参数匹

配选取速度、位置等导航解算信息作为匹配的量测

量;测量参数匹配则直接使用IMU测量得到的角

速率、加速度和姿态信息进行匹配。一般来说,测
量参数匹配方法的信息获取直接,对准速度较快,
但其精度受载体弹性变形的影响较大,通常用于对

准精度相对较低的场合;而计算参数匹配通过观测

信息微分与滤波方式实现姿态对准,对准速度相对

慢,但对准精度相对较高[13]。
对于旋转调制惯导发挥精度潜力的关键之一

就是高精度的对准,因此通常选择基于卫星辅助的

速度+位置组合导航方法进行对准。但卫星测速

定位过程中存在随机误差,同时定位解算过程中也

会产生随机噪声使速度量测量恶化,这些客观因素

影响了以卫星定位为基准信息的数据品质,进而影

响了对准滤波器误差估计的收敛性能。
实验室静态情况下,卫星接收机输出的速度如

图1所示,虽然误差统计优于0.1m/s(1σ),但仍然

存在噪声和相关性的误差。当前卫星接收机定位

解算技术成熟,获取的卫星数据质量主要受限于卫

星状态本身以及信息传输过程中的损失,进一步提

高卫星数据品质、降低噪声,难度较大。提高接收

机的数据更新频率并将数据预先进行处理是提升

卫星数据品质的有效方法。

图1 卫星观测的北速

Fig.1 NorthvelocitymeasuredbyGPS

在现有卫星定位装置精度条件下,保证惯导系

统对准的性能,降低卫星数据测量噪声的影响,可
以考虑提高卫星数据更新频率,在滤波周期内进行

多次速度观测,即速度积分匹配,通过速度积分获
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得位移增量来提升观测品质,降低噪声并削弱误差

相关性。这种方法理论上能减小量测噪声对滤波

的影响,有效提高失准角估计精度[14]。
本文选取速度积分匹配卡尔曼滤波进行精对

准。在滤波过程中,将弹体子惯导测得的速度与卫

星观测速度分别积分再做差作为量测量。
卫星速度积分为

Lgps=∫
tk+TK

tk
Vgpsdt≈∑

N

k=0
Vgps

k TM (7)

弹体子惯导速度积分为

Ls=∫
tk+TK

tk
Vsdt≈∑

N

k=0
Vs

kTM (8)

δL=Ls-Lgps=∑VsTM -∑VgpsTM =∑δVTM

(9)
其中,卫星数据以gps为上标,弹体子惯导系以

s为上标;TK 为卡尔曼滤波周期,TM 为量测更新周

期,N=TK/TM 为一个卡尔曼滤波周期中量测量的

更新次数;Vk 为每个量测更新周期中的速度量测

量。结果近似于将导航解算的子惯导与卫星观测

速度误差以量测时间为间隔在整个卡尔曼滤波周

期中累积相加。
卡尔曼滤波算法本质上是一种线性最小方差

估计,在假设已知系统噪声和测量噪声的情况下,
通过测量数据对系统状态进行估计。

动基座对准过程中的卡尔曼滤波模型如下

Ẋ=AX+Bω
Z=HX+υ (10)

式中,ω 为系统噪声;υ为量测噪声;状态量X=
[ϕ,δV,δφ,δh,δλ,ε,

Δ

,δR]T18×1;量测量Z = Ls -
Lgps=[δLn δLu δLe]T3×1;ϕ 为失准角;δV 为弹体

IMU与卫星数据速度误差;δφ、δh、δλ 分别为纬度、
高度和经度误差;ε为陀螺剩余漂移;

Δ

为加表剩余零

偏;δR为三维杆臂;状态矩阵A和观测矩阵H 根据文

中1.2节推导的旋转调制惯导动基座对准误差方程

确定。

3 仿真验证

为验证本文提出的方法与传统速度+位置匹

配方式在减弱卫星数据噪声影响、提高误差量估计

收敛速度方面的优越性,在实验室静态和车载试验

环境下进行仿真分析。
试验采用的光纤陀螺旋转调制惯导系统主要

参数为:陀螺漂移优于0.01(°)/h、随机游走系数

0.0005(°)/h;加速度计零偏优于40μg。设置单

轴正反转的旋转周期为TR=64s,卡尔曼滤波周期

为TK=1s,卫星量测更新周期为TM=100ms。 实

验室静态条件下,对比以零速和以卫星数据为基准

分别采用速度+位置和速度积分匹配的情况下航

向失准角的估计结果,如图2所示。

图2 实验室静态环境下两种基准信息匹配的

航向失准角估计值

Fig.2 Estimateofazimuthmisalignmentanglewithtwo

kindsofbaseinformationinlaboratorystaticenvironment

由图2可以看出,在实验室静态环境下,相较于

无噪声的基准信息,以卫星信息为基准应用经典组

合导航方法估计的航向失准角噪声更大,收敛时间

更长,收敛情况变差。同样使用卫星信息为基准

时,速度积分方式估计的航向失准角能在255s之后

收敛,而速度+位置匹配方式估计的航向失准角在

380s之后才趋于稳定。速度积分相较于速度+位

置,不仅收敛时间短,超调量也小。
车载动基座对准试验一共进行了7次,选取其

中一次车辆运动轨迹及行驶速度,如图3和图4所

示,对准过程中车辆正常行驶。

图3 车辆对准路线

Fig.3 Thetrajectoryofcarduringaligning
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图4 对准中车辆行驶速度

Fig.4 Thevelocityofcarduringaligning

车载环境下,速度积分匹配方式航向失准角估

计值、对准后1h的导航速度误差及陀螺漂移估计

值曲线如图5~图7所示。

图5 车载试验两种匹配方式的航向失准角估计值

Fig.5 Estimateofazimuthmisalignmentanglewithtwo

methodsinvehicleexperiment

图6 车载试验速度积分匹配对准后导航1h的速度误差

Fig.6 Errorofvelocityin1hwithvelocityintegralmatching
methodafteralignmentinvehicleexperiment

图5为车载环境下,两种匹配方法的航向失准

角的估计情况。可以看出,车载环境下速度积分匹

配方法的航向失准角在387s之后收敛平稳,且

582s后稳态峰峰值波动小于20″;速度+位置匹配

方式估计的航向失准角在650s才逐渐趋于收敛,一
直到780s稳态值仍有一定的斜率。两者水平失准

角的估计均能在100s~200s左右收敛,且精度相

当,速度积分匹配方式比速度+位置匹配方式稍快。
图6为900s精对准结束后,系统捷联惯性导航

解算的速度误差和位置误差,导航1h,除去数据异

常跳点,惯性北向误差最大0.7m/s、东向速度误差

最大0.4m/s。
综上,试验数据表明,旋转调制把等效东向陀

螺漂移控制在优于0.001(°)/h的量级,从而更好地

利用罗经效应进行高精度对准,取消了对载体机动

的要求。本文速度积分匹配方法动基座对准航向

收敛在400s以内,600s以内峰峰值波动小于20″。
导航1h,北向速度误差在0.7m/s以内,东向速度误

差最大0.4m/s,失准角估计的收敛速度快于传统速

度+位置匹配方法,在缩短航向失准角收敛时间的

同时有效提高了航向对准精度。
旋转调制惯导速度积分匹配方式估计的水平

方向上陀螺漂移如图7所示。由图7可见,旋转调

制后惯导系统陀螺漂移趋近于零,不会产生与罗经

效应耦合的等效东向漂移,不再需要载体进行加减

速或转弯等机动来分离陀螺漂移和航向失准角。

图7 速度积分匹配方式估计的水平陀螺漂移

Fig.7 Estimateofgyroscopicdriftwithvelocityintegral

matchingmethodinvehicleexperiment

4 结论

本文针对旋转调制惯导高精度快速对准的需

求,分析了旋转调制惯导动态环境下的误差特性,
推导出适应动基座对准的误差模型;提出了基于旋

转调制惯导的速度积分匹配快速动基座对准方法,
在实验室静态环境和车载环境下分别开展仿真实

验,分析实验结果得到如下结论:

1)在静态环境下,以零速作为基准信息对准的

滤波器收敛时间更短,收敛曲线更平滑,即基准信

息的品质影响对准的时间长短和精度高低;

2)在现有的卫星接收机(基准信息)精度条件

下,该方法相对速度+位置匹配方式能降低基准信
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息噪声的影响,提升了卫星辅助动基座对准滤波估

计的收敛速度;

3)在车载动态环境下,该方法对准快速性和精

度优于组合导航速度+位置匹配方式。
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