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激光陀螺捷联惯组角动态误差分析及其抑制方法

李 鹏,王慧敏

(北京航天时代激光导航技术有限责任公司,北京100094)

摘 要:二频机抖激光陀螺捷联惯组在高动态载体上的角动态误差日渐成为影响其应用精度提升

的重要因素。针对此问题,从各陀螺抖动耦合激励惯性敏感器本体组件圆锥运动产生误差,以及

载体过载、振动环境引起陀螺敏感轴弯曲变形摆动产生单表级圆锥误差两个方面,对激光陀螺动

态误差进行了理论分析。结合工程应用实际情况,分别对两项误差进行计算和仿真,得出理论误

差可达0.01(°)/h以上,必须进行抑制的结论。根据误差产生机理,总结了合理配置各陀螺抖动频

率和提升陀螺敏感轴弯曲刚度以抑制其弯曲变形的措施,并给出了抑制效果,可为提升激光陀螺

捷联惯组角动态精度提供参考。
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AngleDynamicErrorAnalysisandSuppressionMethods
ofStrapdownInertialMeasurementUnitBasedon

RingLaserGyroscope
LIPeng,WANGHui-min

(BeijingAerospaceTimesLaserInertialTechnologyCompany,Ltd.,Beijing100094,China)

Abstract:Theangulardynamicerroroftwofrequency mechanicallyditheredringlasergyro
(RLG)strapdowninertialunitonhighdynamiccarrierhasincreasinglybecomeanimportant
factorthatinfluencestheimprovementofitsapplicationaccuracy.Tosolvethisproblem,thedy-
namicerrorofinertialsensorassemblyexcitedbygyroditheringcoupling,andthemeter-levelcon-
icalerrorproducedbybending,deformationandswingsofgyrosensitiveaxisledbycarrier
overloadandvibrationenvironmentareanalyzedtheoretically.Combinedwiththepracticalsitua-
tionofengineeringapplication,thetwoerrorsarecalculatedandsimulatedrespectively.Itiscon-
cludedthattheerrorreachesmorethan0.01(°)/handshouldbesuppressed.Basedonthemecha-
nismoferrorgeneration,themeasuresthatrationallyconfigurethegyroditherfrequencyanden-
hancethebendingstiffnessofgyrosensitiveaxistosuppressitsbendingdeformationaresumma-
rized,andthesippressingeffectispresented,whichcan beusedasareferenceforthe
improvementoftheangulardynamicaccuracyofRLGstrapdowninertialnavigationsystem.
Keywords:Ringlasergyroscope;Strapdowninertialmeasurementunit;Dynamicerror;Errorsuppres-
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0 引言

激光陀螺是基于光学Sagnac效应,通过环形谐

振腔内两束相向行波频率差(拍频)敏感腔体转动

角速率的光学陀螺。由于环路的非均匀性和光路

的背向散射等原因,当频率差较小时,两束光的频

率会被牵引至同步,陀螺仪无测量输出,这种现象

称为闭锁效应[1]。机械抖动偏频技术是目前最为

成熟、应用最广泛的出锁方式。安装在基座上的抖

动轮强制增加环形谐振腔转动速率,使陀螺出锁。
活动部件的加入,一方面引入振动源,使多只激光

陀螺通过共同的安装基座互相影响,马仰华等指

出,各陀螺的机械抖动互相耦合,引起圆锥误差[2];
另一方面,环形谐振腔通过抖动轮悬臂式安装[3],
使陀螺敏感轴的指向与基座的动力学环境发生关

联,产生等效陀螺漂移[4-6]。由激光陀螺构成的捷联

惯组直接与载体固连,工作时受到载体振动、冲击、
过载等复杂力学环境的影响,动态误差是影响其精

度、限制其应用领域的重要因素。陈熙源等提出了

在武器主动段的高动态环境中,传统误差模型难以

有效补偿系统误差[7];Y.M.Zlatkin等提出了Cy-
clone-4火箭的激光陀螺捷联惯组可能存在与力学

环境相关的误差,但并未详细说明产生机理[8];王
巍等指出不断提升激光陀螺的精度,可推动激光陀

螺的应 用 领 域 由 导 航 级 向 战 略 级 延 伸[9]。Chen
Gangli等指出,对激光陀螺捷联惯组进行动力学建模

是进行动态误差分析与补偿的基础,提出了一种多体

力学传递矩阵分析方法[10],但并未针对激光陀螺的

结构特点对仪表自身动力学特性的影响进行深入分

析,也没有对动态误差的量级进行估计。姜睿等指出

激光陀螺仪输出与重力加速度g 的相关性,给出了特

定应用条件下偏差的标定方法,表明力学环境对陀螺

输出确有影响[11],但未对大过载、高动态条件下的动

态误差进行进一步分析。钟明飞等针对线振动条件

下激光陀螺的动态漂移设计了一种滤波估计算法,对
振动条件下系统中激光陀螺的动态误差进行估计,但
没有对动态误差产生的机理进行说明,也没有介绍抑

制动态误差的方法[12]。本文对各激光陀螺间的抖动

耦合过程及激光陀螺对外部动态环境的动力学响应

进行了分析和计算,估计了误差规模,并进行了仿真

验证。针对误差产生的机理,有针对性地总结了误差

抑制措施及其效果。

1 机抖激光陀螺及惯性敏感器组件动力学

模型

  机抖式激光陀螺环形谐振腔通过抖动轮悬挂

安装于基座上,抖动轮基本结构及陀螺腔体安装方

式如图1所示。环形谐振腔通过胶粘固定在金属衬

套上,金属衬套通过安装螺钉与抖动轮连接,抖动

轮通过另外4只螺钉安装在基座上。

图1 激光陀螺抖动轮及腔体安装示意图

Fig.1 RLGdithering-wheelandinstallationofresonatingcavity

抖动轮可视为绕抖动轴的扭转弹簧,其动力学

等效模型如图2所示。机械抖动物理过程可视为由

简谐力矩激励的受迫振动,运动方程为

Ig̈θ(t)+Cġθ(t)+Kgθ(t)=Mg(t) (1)
式中,θ(t)=θ0sin(ωgt)为腔体旋转角;Cg、Kg

分别为抖动轮转动阻尼系数和角刚度系数;Mg(t)
为抖动轮的驱动力矩,稳态幅值表达式为

Mg ≈Ig̈θ=Igθ0ω2
g (2)

图2 机抖式激光陀螺动力学模型

Fig.2 DynamicsmodelofMDRLG

为便于进行定量计算,将用到的典型参数列在

表1中。
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表1 典型参数列表

Tab.1 Listoftypicalparameters

序号 参数名称 对应数值 单位

1 单陀螺转动惯量Ig 1.1×10-3 kg·m2

2 惯性敏感器本体转动惯量IIMU 0.066 kg·m2

3 腔体抖动幅度θ0 4 '

4 惯组减振系统特征角频率ωIMU 816 rad/s

5 陀螺抖动频率ωg 2198 rad/s

6 惯组减振系统阻尼比ζ 0.1 —

7 惯组减振系统特征频率fs 80 Hz

由表1计算,Mg ≈5.9N·m。 由牛顿第三定

律,陀螺对安装基座的作用力矩同样为5.9N·m。
惯性敏感器组件(以下简称本体)通过橡胶减振器

安装于外箱体上,其三维模型及动力学等效模型如

图3所示。对本体进行动力学分析,稳态幅值表达

式如(3)所示[13]。
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ωIMU=
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式(3)中,A表示振动的幅值;KIMU为本体减振

系统角刚度;ωIMU 为减振系统特征角频率;ζ为减振

系统阻尼比。式(4)中,IIMU 为本体转动惯量。将

式(2)、式(4)代入式(3),得
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(5)
将表1各参数代入式(5),计算出A 约为4.6″。

图3 本体三维模型及其动力学模型

Fig.3 3Dmodelanddynamicsmodelofinertialsensorassembly

2 静基座机抖激光陀螺间动力学耦合分析

各仪表正交配置的条件下,三陀螺激励将使本

体绕本体坐标系各轴做微幅转动,转动角频率为各

陀螺抖动频率。以对载体飞行影响较大的Z 陀螺

(俯仰)敏感轴为例进行分析,组件及坐标系定义情

况如图4所示。

S系O-XSYSZS 与本体结构件固连,XS、YS、

ZS 轴与X、Y、Z陀螺名义敏感轴指向一致;g系O-
XgxYgyZgz 与各陀螺敏感轴固连,Xgx、Ygy、Zgz 分别

与X、Y、Z陀螺名义敏感轴指向一致;gz(z陀螺)系

O-XgzYgzZgz 与Z 陀螺环形谐振腔固连,Zgz 轴与

Z 陀螺名义敏感轴指向一致,Xgz 与X 陀螺名义敏

感轴指向一致,Ygz 与Y 陀螺名义敏感轴指向一致;
定系O-ξζη与捷联惯组箱体固连,ξ、ζ、η轴指向与

本体坐标系XS、YS、ZS 指向一致,初始状态,O -
XSYSZS、O-XgxYgyZgz、O -XgzYgzZgz、O -ξζη

图4 惯性敏感器组件示意图

Fig.4 Inertialsensorassembly

指向一致。
捷联惯组工作时,本体在各陀螺抖动作用下,作

复合运动。O-XSYSZS 随惯性敏感器本体在X 陀螺

抖动激励下绕ξ轴以角速率α̇旋转至O-X'SY'SZ'S,

O-X'SY'SZ'S 在Y陀螺抖动激励下绕Y'S 以角速率β
·
旋
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转,角速率α̇在动系ZS 轴上的投影γ
·
为

γ
·
=̇α·sinβ≈α̇·β (6)

α=Agxsinωgxt (7)

β=Agysin(ωgyt+τ) (8)
式(7)、式(8)中,Agx、Agy 为抖动激励的本体

运动幅值;ωgx、ωgy 为运动角频率;τ 为两陀螺抖动

响应相位差,将式(7)、式(8)代入式(6),得

γ
·
≈α̇·β=

1
2Agx·Agyωgx[sin(ωgxt+

ωgyt+τ)-sin(ωgxt-ωgyt-τ)] (9)
分析与小结:若ωgx=ωgy,Z轴方向将整流出一

常值分量,大小为1
2Agx·Agy·ωgx·sinτ,在Agx =

Agy =4.6″,初始相位偏差τ=90°条件下,γ
·
max=

0.098(°)/h;若ωgx ≠ωgy,γ
·

为振荡输出,故各陀螺

抖动频 率 需 相 差 一 定 间 隔,实 践 表 明 相 差 至 少

30Hz,效果较好。

3 外部过载及振动条件下激光陀螺敏感轴

变形影响分析

  激光陀螺环形谐振腔通过胶与金属衬套粘接,
衬套安装柱通过螺钉与抖轮连接,抖轮通过螺钉悬

臂安装在基座上。在外部过载及振动条件下,环形

谐振腔质量上的合外力使抖动轴将沿力学输入方

向产生弯曲形变,陀螺敏感轴指向也随之发生变

化,如图5所示。

图5 抖动轴形变示意图

Fig.5 Flexureeffectofditheraxis

3.1 单一过载条件下误差分析

以飞行实际工况为参考,在轴向(沿ξ轴向)加

速度a 的作用下,Z 陀螺抖动轴将发生弯曲形变。

初始状态下,O -XgzYgzZgz 与本体坐标系O -
XSYSZS 重合,由于外部加速度引起的陀螺敏感轴

形变使O-Xgz'Ygz'Zgz'相对O-XSYSZS 发生弯

曲,δ表示敏感轴偏角,为角秒级小角,环形谐振腔

的抖动可由等效旋转矢量φ 表示。

φ=[φxs,φys,φzs]

=[sinδ·θ0·sin(ωgzt),0,cosδ·θ0·sin(ωgzt)]

≐ [δ·θ0·sin(ωgzt),0,θ0·sin(ωgzt)] (10)

φ̇=[δ·θ0·ωgz·sin(ωgzt),0,θ0·ωgz·sin(ωgzt)]
(11)

由O-XSYSZS 坐标系到O-XgzYgzZgz 坐标

系的状态转移矩阵及陀螺相对本体坐标系的转动

速度向量可表示为[14]

Cgz
s =I-

sinΦ
Φ
[φ]-

1-cosΦ
Φ

[φ]2 (12)

ωgz
sgz = I-

1-cosΦ
Φ2

[φ]+
1
Φ2 1-

sinΦ
Φ

æ

è
ç

ö

ø
÷[φ]2{ }·̇φ

= I-
2sin2Φ2

Φ2
[φ]{ }·̇φ =̇φ-

1
2φ×φ̇ (13)

其中,Φ =(φTφ)
1
2 为等效旋转矢量的模值;

[φ]表示等效旋转矢量对应的斜对称矩阵。Φ 为小

量,忽略高阶小量,式(12)、式(13)可近似为

Cgz
s =I-

sinΦ
Φ
[φ]=I-[φ] (14)

ωgz
sgz = I-

2sin2Φ2
Φ2

[φ]{ }·̇φ =̇φ-
1
2φ×φ̇ (15)

Z 陀螺对惯性系输出在陀螺坐标系的测量值可

表示为

ωgz
igz =ωgz

sgz +Cgz
s ·ωs

is (16)

ωs
is =ωs

isdither+ωs
ismotion (17)

ωs
is 表示本体相对惯性空间的角运动,ωs

isdither表

示由陀螺抖动引起的本体角运动

ωs
isdither= [Agx·ωgx·cosωgxt,Agy·ωgy·

cos(ωgyt+τ),
1
2Agx·Agy·ωgx·(sin(ωgxt+

ωgyt+τ)-sin(ωgxt-ωgyt-τ))]'
(18)

ωs
ismotion 表示载体转动引起的本体转动,当其为

振动幅度为ε,频率为υ,相位差为λ 的圆锥运动时

ωs
ismotion= [ευcosυt,ευcos(υt+λ),12ε

2υsinλ]' (19)

通过力学仿真,抖动轴形变量δ 与输入加速度a
近似为线性关系,δ=oa,对某RLG-90陀螺,ο近似为

2(″)/g0。以飞行过程力学环境条件为参考,令其轴

向加速度最大为15g0,则δ约为1.5×10-4rad。将式
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(10)、式(11)代入式(15),得出

ωgz
sgz =
[δ·θ0·ωgz·sin(ωgzt),0,θ0·ωgz·sin(ωgzt)]'

将式(10)代入式(14)可得

Cgz
s =

1 θ0·sin(ωgzt) 0

-θ0·sin(ωgzt) 1 δ·θ0·sin(ωgzt)

0 -δ·θ0·sin(ωgzt) 1

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
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Cgz
sωs

is =Cgz
sωs

isdither+Cgz
sωs

ismotion

若各陀螺抖动频率为ω,则Cgz
sωs

isdither中的直流

分量为

-
1
2
·θ0·Agy·ω·sinτ,0,-

1
2δ
·θ0·

é

ë
êê

 Agy·ω·sinτ-
1
2Agx·Agy·ω·sinτ

ù

û
úú' (20)

载体角运动频率一般与陀螺抖动频率不相等,

Cgz
sωs

ismotion 内三角函数的积化和差运算不产生直流

项,即式(16)中直流分量即为式(20)确定值。Z 陀螺

测量误差为-
1
2δθ0Agyωsinτ-

1
2AgxAgyωsinτ。

分析与小结:由陀螺敏感轴形变引入的直流误

差为 -
1
2δθ0Agyωsinτ,约为-0.00088(°)/h。在

单一过载条件下,由陀螺敏感轴形变引入的误差可

忽略。

3.2 振动条件下误差分析

在外部振动激励下,激光陀螺敏感轴将沿力学输

入方向发生弯曲形变,角速度测量坐标系也发生形

变[15],如图6所示。同样以实际飞行工况为参考,在

X 轴向振动条件下,Z陀螺敏感轴将在XgxOZgz 面内

向X 轴转过δzx(t),Y陀螺敏感轴将在XgxOYgy 面内

向X 轴转过δyx(t)。转动发生后,O-X'gxY'gyZ'gz 由

于陀螺敏感轴发生弯曲形变,不再是严格的直角坐标

系,其相对O-XgxYgyZgz 的转换矩阵可表示为

C=

1 0 0
sinδyx cosδyx 0
sinδzx 0 cosδzx

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

≈

1 0 0
δyx 1 0
δzx 0 1
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è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

(21)

飞行过程中,在外部线振动激励下,本体由于质

心与减振系统弹性中心不重合产生线角运动耦合,可

图6 角速度测量坐标系形变示意图

Fig.6 Coordinatorflexureofangularvelocity

引发本体圆锥运动,等效向量如式(17)所示。υ为外

部激励频率,令圆锥运动角振幅ε为6'。仪表输出为

ωg
ig =C·ωs

ismotion=

εsinυt,δyx(t)εsinυt+εsin(υt+λ),δzx(t)εsinυt+
1
2ε

2υsinλ)é

ë
êê

ù

û
úú'

= εsinυt,εsin(υt+λ),12ε
2υsinλ)é

ë
êê

ù

û
úú'+

 [0,δyx(t)εsinυt,δzx(t)εsinυt]' (22)
式(22)中 前 部 分 为 圆 锥 运 动 测 量 值,[0,

δyx(t)εsinυt,δzx(t)εsinυt]'为由陀螺敏感轴变形引

入的误差。考虑飞行中较为典型的随机振动谱,在减

振系统的带宽20~200Hz内,0.06g2/Hz,其振动均

方根3.3grams,等效振动输入幅值为4.6g,本体上的

振动响应系数为ρ,fs见表1。根据振动理论
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式(24)中,根式部分为根据机械振动理论得到的

抖轮系统动态放大倍数,fn 表示抖轮弯曲特征频率,
某RLG-90陀螺fn 近似为700Hz;a1 表示外部振动

在本体上的响应;λ1,2表示δyx(t)δzx(t)的初始相位。
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令f 由0到1000Hz,λ2 由0到90°,进行仿真
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计算,仿真曲线如如图7所示。二维坐标分别为外

部振动频率及两方向振动初始相位差。由图7可

见,最大误差大于0.03(°)/h。

图7 误差仿真曲线

Fig.7 Errorsimulation

分析与小结:图7中,颜色表示误差量级,由蓝

色到红色越来越高。由仿真结果可见,在减振器的

特征频率及抖轮弯曲特征频率附近,误差明显增

大。同时,初始相差越小误差越大。不难理解,在
减振器的角特征频率附近,外部振动量级被明显放

大,陀螺敏感轴形变也随之变大;在抖轮弯曲特征

频率点附近,敏感轴形变量同样明显增大,动态误

差也随之呈现相应的变大趋势。

4 抑制措施

根据上文分析,各陀螺抖动耦合产生的误差及

激光陀螺敏感轴弯曲形变都会引起激光陀螺捷联

惯组角动态误差,针对误差产生的原因,可采取针

对性的措施进行抑制。

1)针对抖动耦合误差,需合理选择各陀螺的抖

动频率,各抖动频率应相差30Hz以上,减小由各陀

螺抖动激励的本体运动产生的圆锥误差。此外,合
理地确定陀螺与惯性敏感器组件的特征频率比及

转动惯量比[16],调整本体在陀螺抖动激励下的运动

幅度,可减小圆锥效应的幅度,同时在一定程度上

抑制抖动耦合误差。

2)应提高激光陀螺抖轮的弯曲刚度,如文献

[17]描述的将抖轮的八辐条结构更改为四辐条结

构。通过结构仿真,四辐条结构抖轮弯曲刚度可提

升50%以上,若ο减小1/2,根据式(22),误差可减

小1/2左右。为对比八辐条结构更改为四辐条结构

后抖轮刚度提升带来的性能改善,对单陀螺进行振动

试验(见图8)。试验输入频率范围为20~1000Hz,试
验过程中采集陀螺输出。利用高频采样数据分析

两陀螺输出中的谱分量,如图9和图10所示,八辐

条结构陀螺抖动频率300~400Hz,二阶特征频率

600~700Hz,四辐条陀螺抖动频率600~700Hz,二
阶特振频率大于1000Hz,说明四辐条陀螺敏感轴刚

度明显提升。

图8 单陀螺测试现场

Fig.8 Gyrotestsite

图9 八辐条结构陀螺频谱分析

Fig.9 Spectrumanalysisofeight-spokedgyro

图10 四辐条结构陀螺频谱分析

Fig.10 Spectrumanalysisoffour-spokedgyro

对比2只陀螺百秒输出均值试验前和试验中的

变化,详见图11和图12,可见八辐条结构陀螺振动

过程中输出变化较为明显,四辐条陀螺振动过程中

输出相对平稳。
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图11 八辐条结构陀螺振动输出

Fig.11 Eight-spokedgyrooutputundervibrationtesting

图12 四辐条结构陀螺振动输出

Fig.12 Four-spokedgyrooutputundervibrationtesting

3)还可将激光陀螺抖轮悬臂安装方式更改为

由陀螺上下盖板共同固定的三明治式安装方式,如
图13所示,可有效保证陀螺敏感轴的稳定性。通过

结构仿真,ο可减小1/2以上,效果非常明显,也是

目前主要研究的方向。

图13 三明治式激光陀螺抖轮系统安装方式

Fig.13 Installationofsandwich-typelaser

gyroscopedithering-wheel

4)文献[18-19]提到的三轴一体激光陀螺组件,
如图14所示,只包含一个抖动频率,能有效改善抖

动耦合问题。同时在振动条件下,各陀螺敏感轴相

对位置关系固定,能有效克服各陀螺敏感轴形变带

来的整流误差。

图14 三轴一体激光陀螺

Fig.14 Diagramofspacetriaxialringlasergyroscope

5 结论

二频机抖激光陀螺间抖动耦合及陀螺敏感轴

在动力学环境下的弯曲变形是其动态误差的重要

诱因,通过对误差产生机理的建模分析及理论计

算,阐明了误差的形成条件及影响规模。1)阶梯配

置捷联惯组各激光陀螺的抖动频率,合理选择结构

及电路参数能有效抑制抖动耦合误差;2)提升陀螺

抖轮弯曲刚度可抑制陀螺敏感轴在高动态条件下

变形,以及角动态误差的产生;3)空间三轴陀螺只

包含一个抖动频率,能有效抑制抖动耦合误差,3只

陀螺在单一微晶玻璃基体上加工完成,确保了3只

陀螺在复杂力热环境下的正交精度,也有效抑制了

敏感轴变形引入的误差[19]。针对陀螺敏感轴弯曲

变形,设计可工程应用的补偿方法是后续进一步提

升激光陀螺捷联惯组动态精度的一个重要方向。
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