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载体角运动对旋转式惯导系统旋转调制效果的影响

张伦东，练军想，胡小平
（国防科技大学 机电工程与自动化学院，湖南 长沙 ４１００７３）

摘 要：为了提高惯性导航系统长时间导航精度，采用旋转调制技术将惯性器件常值误差在导航系中调

制成周期变化的信号，抑制系统误差发散。基于惯性测量单元误差模型，阐述了旋转调制技术的基本原理。

理论分析了载体角运动对旋转调制效果的影响，推导了载体水平角运动下导航系中等效陀螺误差方程。进行

了仿真和试验。理论分析、仿真和试验结果表明：载体水平角运动降低了旋转调制效果；角幅值和角速度越

大，旋转调制效果越差，系统精度越低。分析结果为单轴旋转式惯导系统的导航精度分析和器件选型提供了

参考。
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惯性导航系统的精度主要受器件精度的影

响，由器件误差造成的系统误差随时间积累［１］，因

此在长时间高精度的应用场合，必须降低器件误

差对 导 航 精 度 的 影 响。采 用 ＩＭＵ（ｉｎｅｒｔｉａｌ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔ）绕一轴或多轴有规律地旋转，可
以在导航系中将惯性器件误差调制成周期变化的

信号，从而抵消其影响，提高惯导系统长时间导航

精度［２－３］。该技术被称为旋转调制技术，它在不

提高惯性器件本身精度的基础上提高系统精度，

不需外部信息，充分保证了惯导系统的自主性［４］。

此外，还可提高系统的初始对准和标校精度［５－６］，

因此在国外多个型号中得到了应用，其中最典型

的有ＭＫ３９ｍｏｄ３Ｃ、ＭＫ４９和ＡＮ?ＷＳＮ－７系列［３，７－８］。

目前，国内正大力开展旋转调制技术的研究，

其中，袁保伦［９］对光学陀螺旋转惯导系统进行了

原理探讨，指出光学陀螺惯导系统更适合采用系

统级旋转方式。翁海娜［１０］对旋转调制方案进行

了研究，研究结果表明，旋转调制方案应采用正反

交替旋转，否则会引入新的误差。陆志东［４］研究

了系统级双轴旋转调制和标校技术，设计了一套

系统级自标校方案。

在公开发表的文献中，很少有人研究载体角

运动对旋转调制效果的影响。本文首先基于 ＩＭＵ
测量误差模型，阐述了单轴旋转调制技术的基本

原理，然后重点分析了载体水平角运动对旋转调

制效果的影响，并针对激光陀螺惯导系统进行了
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仿真分析和试验验证。结果表明：载体水平角运

动降低了旋转调制的效果；载体运动的角幅值和

角速度越大，旋转调制效果越差，系统精度越低。

在旋转式惯导系统设计初期，本文的研究结果为

系统导航精度分析和器件选型提供了参考。

１ 单轴旋转调制技术的基本原理

１１ ＩＭＵ测量误差

定义如下的坐标系：ｓ系，ＩＭＵ传感器坐标
系，坐标轴为三个陀螺敏感轴约束的坐标轴；ｂ
系，载体坐标系，坐标轴为前上右；ｎ系，导航坐标
系，坐标轴为北天东；ｉ系，地心惯性坐标系。

在角速度ω
ｓ
ｉｓ和比力ｆｓ的激励下，陀螺和加

速度计的测量输出为

珟ωｓ
ｉｓ＝（Ｉ＋δＫｇ）（Ｉ＋δＣｇ）ω

ｓ
ｉｓ＋ε＋εｎ

珓ｆｓ＝（Ｉ＋δＫａ）（Ｉ＋δＣａ）ｆｓ＋

Δ

＋

Δ{
ｎ

（１）

式中，珟ωｓ
ｉｓ、珓ｆｓ分别为陀螺和加速度计的输出值，

δＫｇ、δＫａ分别为陀螺和加速度计比例因子误差，

δＣｇ、δＣａ分别为陀螺和加速度计安装误差，ω
ｓ
ｉｓ、

ｆｓ分别为陀螺和加速度计真实输入值，ε、

Δ

分别

为陀螺和加速度计随机常值误差，εｎ、

Δ

ｎ分别为

陀螺和加速度计随机噪声。

将（１）式展开，略去二阶小量，可得陀螺和加
速度计的输出误差为

δω
ｓ
ｉｓ＝δｋｇω

ｓ
ｉｓ＋ε＋εｎ

δｆｓ＝δｋａｆｓ＋

Δ

＋

Δ{
ｎ

（２）

式中，δｋｇ＝δＫｇ＋δＣｇ，δｋａ＝δＫａ＋δＣａ。

１２ 单轴旋转调制技术的基本原理

假设初始时刻 ｓ系、ｂ系与ｎ系重合，ＩＭＵ绕
ｙ轴以角速度ω相对载体旋转。在旋转过程中，
载体静止，如图１所示，经过时间 ｔ，ｂ系相对ｓ系
的方向余弦阵为

Ｃｓｂ＝
ｃｏｓωｔ ０ －ｓｉｎωｔ
０ １ ０
ｓｉｎωｔ ０ ｃｏｓω









ｔ
＝
ｃｏｓθ ０ －ｓｉｎθ
０ １ ０
ｓｉｎθ ０ ｃｏｓ









θ

（３）
式中，θ＝ωｔ为 ＩＭＵ相对载体转过的角度。

假设载体系相对惯性系的理想角速度和比力

分别为ω
ｂ
ｉｂ和ｆｂ，则陀螺和加速度计的理想输入

为

ω
ｓ
ｉｓ＝Ｃ

ｓ
ｂω

ｂ
ｉｂ＋ω

ｓ
ｂｓ

ｆｓ＝Ｃｓｂｆｂ＋ｆ{ ｂｓ
（４）

式中，ω
ｓ
ｂｓ＝［０ ωｃ ０］Ｔ，ｆｂｓ＝０。

由（２）～（４）式，将陀螺和加速度计的输出误

图１ 旋转调制技术原理示意图

Ｆｉｇ．１ Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｈｅｒｏｔａｔｉｏｎｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

差投影到导航系中，可得

δω
ｎ
ｉｓ＝Ｃ

ｎ
ｓδｋｇ Ｃ

ｓ
ｂω

ｂ
ｉｂ＋ω

ｓ
ｂ( )ｓ ＋ε＋ε[ ]ｎ

δｆｎ＝ＣｎｓδｋａＣ
ｓ
ｂｆｂ＋

Δ

＋

Δ

( ){
ｎ

（５）

式中，Ｃｎｓ＝ＣｎｂＣｂｓ，Ｃｂｓ＝ Ｃ( )ｓｂ Ｔ。

ｂ系与ｎ系重合，则 Ｃｎｂ＝Ｉ。如果不考虑陀
螺和加速度计的比例因子误差和安装误差，则（５）
式可化简为

δω
ｎ
ｉｓ＝Ｃ

ｂ
ｓε＋ε( )ｎ

δｆｎ＝Ｃｂｓ

Δ

＋

Δ

( ){
ｎ

（６）

不考虑白噪声的影响，将（３）式代入（６）式可
得

δω
ｎ
ｉｓ＝εｘｃｏｓθ＋εｚｓｉｎθ εｙ －εｘｓｉｎθ＋εｚｃｏｓ[ ]θ Ｔ

δｆｎ＝

Δ

ｘｃｏｓθ＋

Δ

ｚｓｉｎθ

Δ

ｙ －

Δ

ｘｓｉｎθ＋

Δ

ｚｃｏｓ[ ]θ
{ Ｔ

（７）
可见，经单轴旋转调制，与旋转轴垂直方向上

的器件误差被调制成正余弦变化信号，从而在导

航解算中可以被平均掉，而与旋转轴重合方向上

的器件误差没有变化，不能被调制。

２ 载体水平角运动对旋转调制效果的影响

在实际情况中，载体角运动不可避免地会影

响旋转调制效果。在惯导系统单轴旋转调制技术

中，可以通过转动机构的合理转动隔离载体航向

角运动的影响［１］，所以本文只分析载体水平角运

动对旋转调制效果的影响，而对载体的航向运动

没有考虑。

２１ 载体横摇角运动对旋转调制效果的影响

假设载体只绕载体系的 ｏｘｂ轴做正弦规律的
角运动，不做其他运动。ＩＭＵ传感器坐标系初始
时刻与载体系重合，并且绕载体系的 ｏｙｂ轴有规
律地转动。ＩＭＵ安装在载体的重心，忽略杆臂误
差的影响。为了描述方便，定义 ｂ′系为载体运动
后的坐标系，ｂ系与ｂ′系的关系如图２所示。

初始时刻，导航系与载体系之间的方向余弦
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图２ ｂ系与ｂ′系的关系图
Ｆｉｇ．２ Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｂｆｒａｍｅａｎｄｂ′ｆｒａｍｅ

阵为 Ｃｂｎ。载体绕 ｏｘｂ轴旋转α角后至ｂ′系，则 ｂ
系到ｂ′系的变换阵为

Ｃｂ′ｂ ＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓα ｓｉｎα
０ －ｓｉｎα ｃｏｓ









α

（８）

式中，α＝ωｘｔ，ωｘ为载体绕ｏｘｂ轴转动的角速度。
在单轴旋转调制技术中，ＩＭＵ绕 ｏｙｂ′轴转动，

则 ｂ′到ｓ系的变换阵为

Ｃｓｂ′＝
ｃｏｓβ ０ －ｓｉｎβ
０ １ ０
ｓｉｎβ ０ ｃｏｓ











β

（９）

式中，β＝ωｃｔ，ωｃ为 ＩＭＵ绕 ｏｙｂ′轴的转动速度，其
值取决于旋转调制的转动方案。

载体只绕 ｏｘｂ轴转动，则

ω
ｂ′
ｉｂ′＝Ｃｂ′ｂω

ｂ
ｉｂ＋ωｂ′ｂｂ′ （１０）

式中，ω
ｂ
ｉｂ为载体静止时相对惯性系的角速度，

ω
ｂ′
ｂｂ′＝ωｘ[ ]０ ０Ｔ。

陀螺的测量值为

ω
ｓ
ｉｓ＝Ｃ

ｓ
ｂ′ω

ｂ′
ｉｂ′＋ω

ｓ
ｂ′ｓ （１１）

式中，ω
ｓ
ｂ′ｓ＝ ０ ωｃ[ ]０Ｔ。

由式（２）、（１０）、（１１），并将陀螺测量误差投影
到导航系中，可得

δω
ｎ
ｉｓ＝Ｃ

ｎ
ｓδω

ｓ
ｉｓ

＝ＣｎｂＣｂｂ′Ｃｂ′ｓ δｋｇ Ｃ
ｓ
ｂ′ Ｃ

ｂ′
ｂω

ｂ
ｉｂ＋ωｂ′ｂｂ( )′ ＋ωｓ

ｂ′[ ][ ｓ

＋ε＋ε ]ｎ （１２）
式中，Ｃｂｂ′＝ Ｃ

ｂ′( )ｂ Ｔ，Ｃｂ′ｓ＝ Ｃ
ｓ
ｂ( )′ Ｔ。

Ｃｎｂ为定值，可不考虑。忽略 ＩＭＵ的安装误
差，将（１２）式各项展开，则第一项为

Ｃｂｂ′Ｃｂ′ｓδｋｇＣ
ｓ
ｂ′Ｃｂ′ｂω

ｂ
ｉｂ

＝

δｋｇｘｃｏｓ２β＋δｋｇｚｓｉｎ
２
β

１
２δｋｇｘ－δｋ

( )ｇｚ ｓｉｎαｓｉｎ２β
１
２δｋｇｚ－δｋ

( )ｇｘ ｃｏｓαｓｉｎ２β

１
２δｋｇｘ－δｋ

( )ｇｚ ｓｉｎαｓｉｎ２β
δｋｇｙｃｏｓ２α
＋δｋｇｘｓｉｎ２β＋δｋｇｚｃｏｓ

２( )β ｓｉｎ
２
α

１
２δｋｇｙ－δｋｇｘｓｉｎ

２
β－δｋｇｚｃｏｓ

２( )β

ｓｉｎ２α

１
２δｋｇｚ－δｋ

( )ｇｘ ｃｏｓαｓｉｎ２β
１
２δｋｇｙ－δｋｇｘｓｉｎ

２
β－δｋｇｚｃｏｓ

２( )β

ｓｉｎ２α

δｋｇｙｓｉｎ２α
＋δｋｇｘｓｉｎ２β＋δｋｇｚｃｏｓ

２( )β ｃｏｓ
２





















α

ω
ｂ
ｉｂ

（１３）
第二项为

Ｃｂｂ′Ｃｂ′ｓδｋｇＣ
ｓ
ｂ′ω

ｂ′
ｂｂ′

＝δｋｇｘｃｏｓ２β＋δｋｇｚｓｉｎ
２
β

１
２δｋｇｘ－δｋ

( )ｇｚ ｓｉｎαｓｉｎ２β
１
２δｋｇｚ－δｋ

( )ｇｘ ｃｏｓαｓｉｎ２[ ]β
Ｔ

ωｘ （１４）

第三项为

Ｃｂｂ′Ｃｂ′ｓδｋｇω
ｓ
ｂ′ｓ＝

１ ０ ０
０ ｃｏｓα －ｓｉｎα
０ ｓｉｎα ｃｏｓ









α

ｃｏｓβ ０ ｓｉｎβ
０ １ ０
－ｓｉｎβ ０ ｃｏｓ










β

δｋｇｘ ０ ０
０ δｋｇｙ ０
０ ０ δｋ









ｇｚ

０
ωｃ









０
＝

０
δｋｇｙｃｏｓα
δｋｇｙｓｉｎ









α
ωｃ（１５）

第四项为

Ｃｂｂ′Ｃｂ′ｓε＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓα －ｓｉｎα
０ ｓｉｎα ｃｏｓ









α

ｃｏｓβ ０ ｓｉｎβ
０ １ ０
－ｓｉｎβ ０ ｃｏｓ










β

εｘ

εｙ

ε









ｚ

＝
εｘｃｏｓβ＋εｚｓｉｎβ

εｙｃｏｓα＋εｘｓｉｎβ－εｚｃｏｓ( )β ｓｉｎα
εｙｓｉｎα＋ －εｘｓｉｎβ＋εｚｃｏｓ( )β ｃｏｓ









α

（１６）

由（１３）～（１６）式可知，由于载体有横摇角运
动，使得 ｙ陀螺和ｘ，ｚ陀螺的误差互相耦合，同时
横摇角速度激励了 ｘ，ｚ陀螺的比例因子误差。
在导航系中，等效陀螺误差与载体的横摇角运动

发生的时刻、角幅度和角速度有关，载体横摇角运

动的角幅度和角速度越大，等效陀螺误差就越大，

旋转调制效果就越差。

２２ 载体纵摇角运动对旋转调制效果的影响

按照 ２１的分析方法，可分析纵摇角运动对
旋转调制效果的影响，其结论与２１的结论相似。
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３ 仿真、试验及结果分析

３１ 仿真分析

假设三个陀螺的随机常值漂移为 ０００４°?ｈ，
随机白噪声均方差为 ０００１°?ｈ，比例因子误差为
１５ｐｐｍ；三个加速度计的零偏为１ｅ－５ｇ，随机白噪
声均方差为１ｅ－５ｇ，比例因子误差为１０ｐｐｍ；初始
姿态角均为 ０，初始纬度为北纬 ３０°；不考虑安装
误差和初始对准误差，ＩＭＵ采用四位置（－１３５°、
＋４５°、＋１３５°、－４５°）转停方案，仿真运行２４ｈ。分

别对以下四种情况进行仿真：

（１）载体无水平角运动；
（２）横摇角α（ｔ）＝８°ｓｉｎ２πｔ( )?６，纵摇角γ（ｔ）

＝６°ｓｉｎ２πｔ( )?４；
（３）横摇角α（ｔ）＝１６°ｓｉｎ２πｔ( )?６，纵摇角

γ（ｔ）＝１２°ｓｉｎ２πｔ( )?４；
（４）横摇角α（ｔ）＝１６°ｓｉｎ２πｔ( )?１０，纵摇角

γ（ｔ）＝１２°ｓｉｎ２πｔ( )?８。
各种情况的速度和位置误差如图３所示。

图３ 不同仿真情况下系统导航误差

Ｆｉｇ．３ ＴｈｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆＩＮＳｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

不同仿真情况下误差的最大值见表１。
表１ 不同仿真情况下导航误差最大值

Ｔａｂ．１ Ｔｈｅｍａｘｎａｖｉｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

情况
北向速度

（ｍ?ｓ）
东向速度

（ｍ?ｓ）
纬度

（ｎｍｉｌｅ）
经度

（ｎｍｉｌｅ）

（１） ０２８ ０２７ １３６ １９９

（２） ０４６ ０３９ ２４６ １５１

（３） １０５ ０９２ ４１４ ３９０

（４） ０３５ ０４９ １４２ ２１８

在图３和表１中，情况（２）和情况（１）相比，导
航误差有所增大，说明载体水平角运动降低了惯

导系统的单轴旋转调制效果；情况（３）和情况（２）
相比，导航误差进一步增大，说明载体水平角运动

的幅值对旋转调制效果有影响，幅值越大，旋转调

制效果越差；情况（４）和情况（３）相比，导航误差减
小，说明水平角速度越大，旋转调制效果越差；情

况（４）和情况（１）相比，导航精度相当，说明在水平
角速度较小的情况下，即使幅值有一定程度的增

加，对旋转调制效果影响也较小。

以上情况说明，载体水平角运动对单轴旋转

式惯导系统的旋转调制效果有影响，载体水平角

运动幅值和速度越大，旋转调制效果越差；在角速

度较小的情况下，角幅值在一定程度上的增大对

旋转调制效果影响有限；在角幅值较小的情况下，

角速度在一定程度上的增大对旋转调制效果的影

响有限；这与理论分析相符，证明了理论分析的正

确性。
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３２ 试验验证

将旋转式激光陀螺惯导系统安装在摇摆台上

进行试验。摇摆台横摇角幅值为２０°，摇摆周期为
１０ｓ，纵摇角幅值为１０°，摇摆周期为８ｓ。惯导系统
中激光陀螺随机常值漂移为 ０００４°?ｈ，石英挠性

加速度计随机零偏为１ｅ－５ｇ。试验没有对不同角
幅度和角频率等不同情况进行验证，只分析了有

摇摆和没有摇摆两种情况。由于没有测量转动机

构转过的角度，所以不计算载体姿态，两种情况下

其速度和位置误差如图４所示。

图４ 摇摆和不摇摆两种情况下系统导航误差

Ｆｉｇ．４ ＴｈｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆＩＮＳｉｎｗｏｂｂｌｅａｎｄｎｏｎｗｏｂｂｌｅｓｔａｔｅ

由图４可以看出，在摇摆状态下，速度和位置
误差有所增大，说明载体水平角运动降低了惯导

系统的旋转调制效果。在载体角幅值２０°，周期８ｓ
摇摆情况下，系统的最大定位误差小于２海里，说
明旋转调制技术能有效提高系统精度。对舰船来

说，载体的横摇角和纵摇角总是在零值上下波动，

并且运动角频率和角速度不是太大，载体水平角

运动虽然对旋转调制效果有所影响，但旋转调制

技术还是能有效提高系统定位精度，只是在惯导

系统设计初期，对惯性器件选型时，要充分考虑载

体角运动的影响，进而保证系统精度。

４ 结 论

本文从理论上分析了载体水平角运动对旋转

调制效果的影响，推导了水平角运动影响旋转调

制效果的方程式，理论分析指出旋转调制效果与

载体水平角幅值和角速度有关。角幅值和角速度

越大，旋转调制效果就越差。最后采用 ｍａｔｌａｂ?
ｓｉｍｕｌｉｎｋ进行了仿真，并采用实际系统进行了摇摆
试验，仿真和试验结果证明了理论分析的正确性。

本文的分析结果为单轴旋转式惯导系统的导航精

度分析和器件选型提供了有价值的参考。
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