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恒速偏频激光陀螺系统航向敏感误差的在线标定与补偿
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摘　要：以单轴恒速偏频激光陀螺系统为研究对象，建立了静基座初始对准时系统中标定参数变化误差
对航向敏感误差影响的数学模型。为克服外场测试环境下难以分别精确估计各标定参数的限制，提出将安

装关系矩阵参数误差对航向敏感误差的作用视为一个整体进行标定；不需要外部基准，即可基于最小二乘算

法实现航向敏感误差系数的在线标定。采用标定得到的航向敏感误差系数，利用原理样机进行了在线补偿

精度实验测试。实验结果表明，所提出的在线标定与补偿方法能够有效消除航向敏感误差，提高初始对准航

向角精度。
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　　经过几十年的发展，激光陀螺以其自身特有
的优势，已广泛应用于惯性导航与制导系统［１－３］。

通过设计ＩＭＵ斜置安装结构，利用单轴恒速旋转
给三个激光陀螺同时提供偏频速率，使激光陀螺

工作在恒速偏频方式下，可以有效消除过锁区

误差［１－３］。

惯性导航系统处于不同方位时，系统参数变

化、温度场不均匀等因素在系统航向角中引入的

误差，归结为航向敏感误差（ＨｅａｄｉｎｇＳｅｎｓｉｔｉｖｅ
Ｅｒｒｏｒ，ＨＳＥ）［４－９］。目前，对平台惯导系统中航向
敏感误差的研究较多，补偿航向敏感误差已成为

提高此类系统对准、导航精度的重要手段［４，６，８］；

文献［７］针对捷联惯导系统两位置对准中航向敏

感误差建立了理论模型，文献［５，１０］基于实际系
统，通过多位置标定并补偿了航向敏感误差，提高

了捷联式寻北仪的寻北精度。

然而，文献［５］未考虑标定参数变化误差对
航向敏感误差的影响，文献［１０］仅由试验测试数
据直接辨识航向敏感误差参数，不区分航向敏感

误差的影响因素，存在测试平台复杂和辨识模型

适用性的问题。外场测试环境条件下，受设备条

件限制和可观测性因素制约，可利用的基准信息

有限，很难精确估计出所有标定参数变化误差。

因此，研究外场环境下的航向敏感误差标定与补

偿技术，具有重要的理论意义和工程应用价值。

本文基于自主设计的单轴恒速偏频激光陀螺
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系统（ＴｒｉａｄＣｏｎｓｔａｎｔＲａｔｅｂｉａｓｅｄＲＬＧＳｙｓｔｅｍ）原
理样机，针对系统静基座多位置对准时标定参数

变化误差对航向敏感误差的影响进行研究。在建

立了标定参数变化误差对航向敏感误差影响的数

学模型基础上，提出将安装关系矩阵参数误差对

航向敏感误差的作用视为一个整体进行标定，不

需外部基准和拆卸系统，利用最小二乘算法即可

实现航向敏感误差的在线标定，克服了外场测试

条件的限制和文献［５，１０］方法的不足。通过实
际测试验证了所提出的标定方法，评价了航向敏

感误差的在线补偿精度。

１　标定参数变化误差模型及对航向
敏感误差的影响机理

１．１　 标定参数变化误差模型

本文研究的单轴恒速偏频激光陀螺系统中，

导航系选择为“北 －东 －地（ＮＥＤ）”当地地理坐
标系，表示为ｎ系。由于系统结构的特殊性，首先
详细说明系统中各坐标系之间的关系，如图 １
所示。

图１　系统坐标系关系
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍ

ＩＭＵ安装基准坐标系，表示为ｓ系（Ｏｘｓｙｓｚｓ），
定义如下：ｘｓ轴与陀螺敏感轴 ｘｇ重合，ｙｓ轴在
ｘｇｙｇ构成的平面内，二者与ｚｓ构成正交系。

令ｚｂ轴与速率偏频转台旋转轴重合，并由台
面指向下方，ｘｂ与陀螺敏感轴ｘｇ在台面上的投影
重合，与 ｙｂ构成正交系，建立偏频转台台面载体
系，表示为ｂ系（Ｏｘｂｙｂｚｂ）。ｂ系随偏频转台旋转，
当ｘｂ轴与固连在偏频转台基座上的零位指示器
重合时将 ｂ系定义为 ｂ０系，建立偏频转台基座
系，表示为 ｂ０系（Ｏｘｂ０ｙｂ０ｚｂ０）。设初始时刻 Ｃ

ｂ０
ｂ

（ｔ０）＝Ｉ３×３，偏频速率为 Ω，则角编码器实时测量
转轴旋转角度为α（ｔ）＝Ω（ｔ－ｔ０），有：

Ｃｂ０ｂ（ｔ）＝
ｃｏｓα（ｔ） －ｓｉｎα（ｔ） ０
ｓｉｎα（ｔ） ｃｏｓα（ｔ） ０









０ ０ １

由于ＩＭＵ的安装采用斜置技术，各陀螺敏感

轴同旋转轴（ｚｂ）间的夹角理论值均为５４．７４°。理
想情况下，ｓ系与 ｇ系重合，但是工程实际中，制
造、安装过程不可避免地存在各种误差，使得ｇ系
不再是正交系，系统在投入应用前需要利用三轴

转台进行标定。根据文献［３］中标定模型可得到

安装关系矩阵 Ｋｇ，将 ｇ系中的敏感值投影到 ｓ
系。Ｋｇ的标定值存在误差，可表示为：

珟Ｋｇ＝（Ｉ＋Λ）Ｋｇ＝

１ ０ ０
ε１ １ ０

ε２ ε３









１
Ｋｇ （１）

其中，ε１、ε２、ε３表示安装关系矩阵存在的非正交
标定误差。

ｓ系相对于ｂ系的方向余弦阵Ｃｓｂ须在实验室
内标定。令向量 ｒｓｚｂ＝［ｅｘ　ｅｙ　ｅｚ］

Ｔ表示 ｚｂ轴单
位矢量在 ｓ系中的投影，由坐标系定义可知，ｅｘ、

ｅｙ、ｅｚ理想值均为－１／槡３，各分量实际值可以通过
系统绕偏频转台旋转轴分别以相同的角速率正反

向旋转相同时间后根据陀螺测量输出标定得到。

根据ｂ系的定义，ｙｂ轴单位矢量在 ｓ系中的投影
满足：

ｒｓｙｂ＝
ｒｓｚｂ×ｒ

ｓ
ｘｇ

ｒｓｚｂ×ｒ
ｓ
ｘｇ

其中，ｒｓｘｓ＝ｒ
ｓ
ｘｇ＝［１　０　０］

Ｔ为ｘ陀螺敏感轴单位
矢量在ｓ系中的投影。

由右手坐标系法则，ｘｂ轴单位矢量在 ｓ系中
的投影易得：

ｒｓｘｂ＝
（ｒｓｙｂ×ｒ

ｓ
ｚｂ）

ｒｓｙｂ×ｒ
ｓ
ｚｂ

则实验室内标定得到的Ｃｓｂ可表示为：

Ｃｓｂ＝［ｒ
ｓ
ｘｂ ｒ

ｓ
ｙｂ ｒ

ｓ
ｚｂ］

＝

１－ｅ２槡 ｘ ０ ｅｘ
－ｅｘｅｙ
１－ｅ２槡 ｘ

ｅｚ
１－ｅ２槡 ｘ

ｅｙ

－ｅｘｅｚ
１－ｅ２槡 ｘ

－ｅｙ
１－ｅ２槡 ｘ

ｅ


















ｚ

记标定值Ｃｂｓ中存在小角度误差为ξ＝［ξｘ　
ξｙ　ξｚ］

Ｔ，则实际标定值记为：

珟Ｃｂｓ＝（Ｉ－［ξ×］）Ｃ
ｂ
ｓ （２）

１．２　对航向敏感误差的影响机理

系统初始对准的目的是为了得到方向余弦阵

Ｃｎｂ０。实时解算过程中，通过不断更新 Ｃ
ｎ
ｂ，结合偏

频转台转动角度高精度采样值计算 Ｃｂ０ｂ（ｔ），即可
得到Ｃｎｂ０。不失一般性，设偏频台已大致调平，系

·２６１·
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统处于某一方位时，Ｃｎｂ０实际值可以表示如下：

Ｃｎｂ０＝
ｃｏｓψ －ｓｉｎψ γｓｉｎψ＋θｃｏｓψ
ｓｉｎψ ｃｏｓψ －γｃｏｓψ＋θｓｉｎψ
－θ γ









１

＝

Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３
Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３
Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ









３３

（３）

方向余弦阵Ｃｎｂ的理论值由下式得到：
Ｃｎｂ＝Ｃ

ｎ
ｂ０Ｃ

ｂ０
ｂ （４）

其中，Ｃｉｊ（ｉ，ｊ＝１，２，３）表示Ｃ
ｎ
ｂ０中相应元素。

结合以上分析，可以得到陀螺实际敏感角速

度为：

　ωｇｉｇ＝［Ｋｇ］
－１Ｃｓｂ（Ｃ

ｂ
ｂ０Ｃ

ｂ０
ｎ（ω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ）＋ω

ｂ
ｎｂ） （５）

其中，ωｎｉｅ＝［ωｉｅｃｏｓＬ ０ －ωｉｅｓｉｎＬ］Ｔ，ωｉｅ为地球

自转 角 速 度，Ｌ为 当 地 地 理 纬 度；ωｂｎｂ ＝
［０ ０ Ω］Ｔ。

工程实际中，陀螺漂移、加表零偏可通过滤波

估计进行补偿，但标定参数变化误差难以有效估

计出来。利用实际标定值 珟Ｋｇ、珟Ｃ
ｂ
ｓ进行导航解算

时，标定参数变化误差将会引入误差，则在ｎ系下
表示陀螺测量的地球自转角速度实际解算值，有：

珟ωｎｉｅ＝Ｃ
ｎ
ｂ（珟Ｃ

ｂ
ｓ珘Ｋｇω

ｇ
ｉｇ－ω

ｂ
ｎｂ） （６）

将式（１）、（２）、（５）代入式（６），且系统在地
球表面静止时，ωｎｅｎ＝０，进行整理得：

珟ωｎｉｅ＝ω
ｎ
ｉｅ＋δω

ｎ
ｉｅ （７）

其中，

δωｎｉｅ＝δω
ｎ
ｉｅξ＋δω

ｎ
ｉｅΛ＋Ο（δω

ｎ
ｉｅ） （８）

δωｎｉｅξ＝－Ｃ
ｎ
ｂ［ξ×］（Ｃ

ｂ
ｎω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｂ
ｎｂ） （９）

δωｎｉｅΛ＝Ｃ
ｎ
ｂＣ
ｂ
ｓΛＣ

ｓ
ｂ（Ｃ

ｂ
ｎω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｂ
ｎｂ） （１０）

Ο（δωｎｉｅ）＝－Ｃ
ｎ
ｂ［ξ×］Ｃ

ｂ
ｓΛＣ

ｓ
ｂ（Ｃ

ｂ
ｎω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｂ
ｎｂ）

（１１）
δωｎｉｅΛ、δω

ｎ
ｉｅξ分别表示安装关系矩阵 珟Ｋｇ非正

交标定误差、珟Ｃｂｓ为小角度误差引入的解算误差；

Ο（δωｎｉｅ）为前述两种误差的综合作用，数值较小，
后续分析忽略不计。

系统能够达到的初始对准航向角精度受作用

于东向的等效陀螺漂移误差影响，并且在静基座

条件下，ωｎｉｅ精确已知且东向分量理论值恒等于
零，从而根据δωｎｉｅ东向分量值即可得出初始对准
航向角误差［１１］，有：

δψ＝
δωｎｉｅＥ
ωｉｅｃｏｓＬ

（１２）

由于单轴恒速偏频激光陀螺系统连续旋转工

作，通过惯导系统本身的低通滤波特性或对初始

对准航向角整周平滑，式（８）各解算误差中与
α（ｔ）相关的正弦项对航向敏感误差不起作用。
系统导航解算δωｎｉｅＥ中，只有系统方位变化的相关
项才能引入航向敏感误差，下面对式（９）、（１０）展
开分析。

考虑到ｅｘ、ｅｙ、ｅｚ的标定值与理想值相对偏差
在１０－３量级，下述推导中利用理想值进行计算。
由于式（９）、（１０）的展开过于繁琐，为公式表示简
洁，忽略与α（ｔ）有关的周期量及误差乘积二阶小
量，列出推导结果如下：

δωｎｉｅＥ＝
λ１λ２
３ （－γｃｏｓψ＋θｓｉｎψ） （１３）

其中

λ１＝Ω－ωｉｅｓｉｎＬ
λ２＝ε１＋ε２＋ε３

δωｎｉｅＥ表示台面倾斜和安装关系矩阵参数误
差在导航解算时引入的等效东向陀螺漂移，且小

角度误差 ξ的影响可忽略不计。λ１的取值与 Ω
有关，λ２称为航向敏感误差系数。

结合式（１２）、（１３），则由δωｎｉｅＥ造成的主要航
向敏感误差可通过下式计算得到：

δψ＝
λ１λ２（－γｃｏｓψ＋θｓｉｎψ）

３ωｉｅｃｏｓＬ
（１４）

可见，航向敏感误差与系统水平姿态角有关。

系统严格水平时，初始对准航向角中不存在航向

敏感误差。设偏频速率为 ４０°／ｓ，安装关系矩阵
标定精度为１０－５ｒａｄ，Ｌ为０．４９ｒａｄ，台面倾斜角度
为１０－３ｒａｄ，由式（１４）计算得到的航向敏感误差
约为３０″。

综上所述，根据式（１４）得出：（１）对于高精度
应用场合，由标定参数变化误差等引入的航向敏

感误差已不可忽略，可以通过对标定参数变化误

差进行更为精确辨识或降低偏频速率来降低航向

敏感误差；（２）航向敏感误差系数 λ２可视为一个
整体进行辨识，从而无需对 ε１、ε２、ε３分别进行精
确标定。

２　在线标定与补偿方法

本节通过详细推导，基于最小二乘算法设计

了航向敏感误差的标定方法，并提出根据标定系

数在线补偿航向敏感误差，提高初始对准航向角

精度。

由式（３）、（１４）可见，单轴恒速偏频激光陀螺
系统处于不同方位进行初始对准时，有：

Ｃ２３＝－γｃｏｓψ＋θｓｉｎψ
由于ωｉｅｓｉｎＬ Ω，本文的标定方法就是找
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到以下函数关系：

δψ＝ＫＨＳＥΩ （１５）
其中，

ＫＨＳＥ＝
λ２Ｃ２３
３ωｉｅｃｏｓＬ

（１６）

为未知常数。

利用恒速偏频激光陀螺系统进行静基座单位

置初始对准实验，系统已大致调平，此时系统的

ｂ０系航向角ψ固定。某一偏频速率下，初始对准
滤波稳定后，利用偏频台零位指示信息，记录１０
分钟时对准数据 ψ^Ω，通过多次测试以抑制随机误
差；改变 Ω在不同偏频速率下进行初始对准测
试。测试数据处理步骤如下：

步骤１　对各偏频速率下对准数据 ψ^Ω取平
均值得到 珔ψΩ；

步骤 ２　利用最小二乘算法在线拟合数据
（Ω，珔ψΩ），得到ＫＨＳＥ；

步骤 ３　根据 Ｃ２３由式（１６）计算 λ２，从而基
于式（１４）即可实现在不同地理位置初始对准时
在线补偿航向敏感误差。

３　实验及分析

原理样机选用的偏频转台速率精度及平稳性

均为１×１０－４，角编码器测角分辨率为０．１８″。文
献［１２］指出高精度应用中，角编码器测角周期性
误差已不可忽略，可采用激光陀螺标定转台的方

法预先对其进行建模与补偿。为保证初始对准导

航解算精度，数据采样周期选为２ｍｓ。
按照上节提出的标定方法进行测试。选择偏

频速率Ω为２０°／ｓ、４０°／ｓ、６０°／ｓ，进行多速率情况
下静基座单位置实验。测试数据处理后，航向敏

感误差系数标定曲线如图２所示。为描述方便，
图中航向敏感误差已按照最小二乘线性拟合得到

的０°／ｓ时初始对准航向角进行了归一化处理。

图２　航向敏感误差系数标定曲线
Ｆｉｇ．２　ＣａｌｉｂｒａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅＨＳＥｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

由图２可知，多速率情况下单位置初始对准测
试数据中 Ω与 δψ之间呈线性关系，标定得到的
ＫＨＳＥ为１７．４″／（ｒａｄ／ｓ），由此计算航向敏感误差系数
λ２约为４．２″。从而结合式（１４），可在初始对准时
在线补偿航向敏感误差，进行多位置实验测试，能

够评估航向敏感误差系数在线补偿精度。

恒速偏频激光陀螺系统固定在大致调平的单

轴标定台上，选择偏频速率 Ω为４０°／ｓ。旋转单
轴标定台改变ｂ０系航向角，共进行４个位置初始
对准，每个位置之间间隔角度约为９０°。在每个
位置进行３次初始对准测试，每次时间为１０ｍｉｎ。
第一个测试位置标定台方位设为０°，将多位置对
准实验测试结果列于表１。

表１　 多位置对准测试结果
Ｔａｂ．１　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｉｎｍｕｌｔｉｐｏｓｉｔｉｏｎａｌｉｇｎｍｅｎｔ

标定台

方位／（°）
航向敏感误差

补偿前／（″）
航向敏感误差

补偿后／（″）

０

５．１６ ５．３８

－１９．５４ －１３．９２

－１５．５４ －１０．１２

９１．８７９５

１２．２６ ０．８８

６．１６ －１．６２

１３．３６ ６．８８

１８１．２９５３

－０．５４ －４．６２

２０．９６ １４．５８

－１．２４ －３．５２

２７２．８７１１

－８．４４ ０．０８

－２．９４ ５．０８

－９．６４ ０．８８

峰－峰值 ４０．５０ ２８．５０

图３　多位置对准航向敏感误差与系统方位的关系
Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｈｅａｄｉｎｇｓｅｎｓｉｔｉｖｅｅｒｒｏｒ
ａｎｄｓｙｓｔｅｍａｚｉｍｕｔｈｉｎｍｕｌｔｉｐｏｓｉｔｉｏｎａｌｉｇｎｍｅｎｔ

　　为了抑制初始对准航向角中的随机误差，更
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为直观地分析评估在线补偿效果，分别计算四个

位置航向敏感误差补偿前、后的初始对准航向敏

感误差平均值，将航向敏感误差平均值与标定台

方位的关系曲线绘于图３。
由于系统冷启动情况下，ＩＭＵ传感器内部温

度等其他影响因素较为明显，导致第一个位置初

始对准结果航向角误差偏大。结合表１、图３可
以明显看出，本文所提出的航向敏感误差标定与

在线补偿方法是可行的，利用航向敏感误差系数

进行在线补偿后，多位置初始对准航向敏感误差

曲线中已不存在明显的正弦趋势。

４　结 论

航向敏感误差是影响惯导系统初始对准航向

角精度的一个重要因素，而标定参数变化误差是

导致航向敏感误差的主要误差来源。本文详细推

导出静基座初始对准时标定参数变化误差对航向

敏感误差作用的数学模型，考虑到外场环境条件

下只能对部分标定参数变化误差进行精确标定，

提出将标定参数变化误差对航向敏感误差的作用

量进行整体标定，在不需外部基准和拆卸设备的

情况下，即可采用最小二乘算法对航向敏感误差

系数有效地在线标定。实验测试结果表明，采用

文中提出的在线标定与补偿方法，能够有效消除

航向敏感误差，使系统满足高精度应用场合对系

统标定参数长期稳定性和初始对准航向角精度的

指标要求。
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