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重力扰动对 ＳＩＮＳ水平姿态的影响
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摘　要：为研究动基座下捷联惯导系统（ＳｔｒａｐｄｏｗｎＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＳＩＮＳ）水平姿态误差角与水
平重力扰动间的关系，推导了南北方向、东西方向匀速直线运动时，ＳＩＮＳ纯惯性解算的水平姿态误差与水平
重力扰动间的传递函数，并分析了传递函数的零极点分布；推导了组合导航模式下，水平姿态误差角与水平

重力扰动间的传递函数；通过仿真分析了纯惯性解算和组合导航模式下传递函数的幅频特性。组合导航相

对于纯惯性解算模式，截止频率更大，ＳＩＮＳ姿态误差角受更多高频重力扰动信号的影响，因此，组合导航模式
需要更高分辨率的重力扰动数据来进行重力扰动补偿。此外，在对高精度ＳＩＮＳ进行重力扰动补偿时，对于重
力扰动分辨率的需求是有限度的，过于精细的重力扰动数据只会带来测量和存储压力，不能提高ＳＩＮＳ的姿态
精度。
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　 　 惯性导航系统 （ＩＮＳ，ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
Ｓｙｓｔｅｍ）是目前水下大型航行器最常用的导航方
式，随着惯性测量单元（ＩｎｅｒｔｉａｌＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ，
ＩＭＵ）精度的提升，以及对导航精度要求的提高，
重力扰动对ＩＮＳ的影响愈发凸显［１－３］，同时，重力

扰动也成为限制惯性导航精度的重要因素［４］。

尤其是水平重力扰动，１ｍＧａｌ水平重力扰动约引
起０２″的水平姿态误差［５］，而水平重力扰动常常

为几十到一百毫伽，个别地区可达到几百毫

伽［６］。因此，有必要对重力扰动引起的 ＩＮＳ导航
误差的机理进行研究。

文献［７］将垂线偏差视为平台倾角误差，利
用简化的垂线偏差统计模型推导了导航系统位置

误差的均方差。文献［８］建立了包含重力扰动的
捷联惯导系统（ＳｔｒａｐｄｏｗｎＩＮＳ，ＳＩＮＳ）误差模型，
仿真结果表明重力扰动垂直方向异常分量对惯性

姿态测量系统的影响可以忽略，垂线偏差是影响

系统精度的主要因素。文献［９］研究了扰动引力
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对弹道导弹命中精度的影响，为补偿地球扰动引

力对导弹运动的影响提供了理论基础。文

献［１０］分析了重力扰动在定位定向系统中的误
差传递，并提出一种实时的重力补偿方法。文

献［１１］研究了静基座下垂线偏差对 ＩＮＳ初始对
准的影响。文献［１２］从重力扰动对惯性导航误
差的影响机理分析入手，指出重力扰动是影响高

精度零速修正导航精度的最主要误差源之一。文

献［１３］建立了包含重力扰动的惯导误差模型，分
三种情况讨论了单通道下重力扰动矢量对ＩＮＳ的
影响。文献［１４］分别阐述了初始对准和纯惯导
解算时，水平加速度计零偏与水平重力扰动间的

耦合效应，重力扰动对惯导系统的影响等效为加

速度计零偏。文献［１５］设计了一个ＩＮＳ／ＧＮＳＳ组
合导航仿真轨迹发生器，但仿真中并未加入重力

扰动。

水平重力扰动与位置相关，根据重力场的

球谐函数模型，可以认为水平重力扰动是一系

列与位置有关的正弦函数的叠加。当载体发生

位移时，水平重力扰动不能视为常量作用于

ＩＮＳ，而应该视为一列不同幅值和频率的正弦
波，因此有必要研究ＩＮＳ姿态误差与水平重力扰
动间的幅频特性。但目前关于重力扰动与 ＩＮＳ
姿态误差之间关系的研究，主要存在两方面不

足：一是没有给出运动条件下水平重力扰动与

ＩＮＳ水平姿态误差间的误差传递表达式；二是没
有研究组合导航模式下，重力扰动对ＩＮＳ水平姿
态误差的影响。

本文以ＳＩＮＳ为研究对象，首先推导了南北方
向、东西方向匀速直线运动时，纯惯性解算的水平

姿态误差与水平重力扰动间的传递函数；然后绘

制了常用速度和位置范围内传递函数的零极点分

布图；之后根据组合导航模式下的误差传递结构

图，推导了组合导航模式下水平姿态误差与水平

重力扰动间的传递函数；最后分别给出 ＶＮ ＝
１０ｍ／ｓ，Ｌ＝３０°和ＶＥ＝１０ｍ／ｓ，Ｌ＝３０°时传递函数
的Ｂｏｄｅ图，分析了纯惯性解算模式和组合导航模
式下，传递函数的幅频特性，并针对如何提高

ＳＩＮＳ解算精度问题给出建议。

１　纯惯性解算时的误差传递函数

由于ＳＩＮＳ高度通道发散，实际中常常引入阻
尼，因此只研究水平回路。由于重力测量作业时，

要求载体尽可能沿直线匀速航行，水平方向的匀

速直线运动可以分解为南北方向的匀速直线运动

和东西方向的匀速直线运动，因此分别分析两种

方向匀速直线运动时水平重力扰动对 ＳＩＮＳ水平
姿态误差的影响。定义当地地理坐标系（东 －
北－天）为导航坐标系（ｎ系），ＳＩＮＳ误差方程为：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ （１）
式中：ｘ＝（Ｅ，Ｎ，Ｕ，δＶＥ，δＶＮ，δＬ，δλ）

Ｔ为状态

量，Ｅ、Ｎ、Ｕ为东向、北向和天向失准角，δＶＥ、
δＶＮ为东向和北向速度误差，δＬ为纬度误差，δλ
为经度误差；ｕ＝（εＥ，εＮ，εＵ，!Ｅ－ｇｄＥ，!Ｎ－ｇｄＮ）

Ｔ

为作用于系统的误差源，是输入量，εＥ、εＮ、εＵ为
东向、北向、天向陀螺漂移，

!Ｅ、!Ｎ为东向和北向

加速度计零偏，ｇｄＥ、ｇｄＮ为东向和北向重力扰动；Ａ
为７×７系统矩阵；Ｂ为７×５输入矩阵。Ａ和 Ｂ
中的非零元素为：Ａ１，２＝ωｉｅｓｉｎＬ＋ＶＥ（ｔａｎＬ）／Ｒ；
Ａ１，３＝－ωｉｅｃｏｓＬ－ＶＥ／Ｒ；Ａ１，５ ＝－１／Ｒ；Ａ２，１ ＝
－ωｉｅｓｉｎＬ－ＶＥ（ｔａｎＬ）／Ｒ；Ａ２，３ ＝－ＶＮ／Ｒ；Ａ２，４ ＝
１／Ｒ；Ａ２，６＝－ωｉｅｓｉｎＬ；Ａ３，１＝ωｉｅｃｏｓＬ＋ＶＥ／Ｒ；Ａ３，２＝
ＶＮ／Ｒ；Ａ３，４＝（ｔａｎＬ）／Ｒ；Ａ３，６＝ωｉｅｃｏｓＬ＋ＶＥ（ｓｅｃ

２Ｌ）／Ｒ；
Ａ４，２＝－ｇ；Ａ４，４＝ＶＮ（ｔａｎＬ）／Ｒ；Ａ４，５＝２ωｉｅｓｉｎＬ＋
ＶＥ（ｔａｎＬ）／Ｒ；Ａ４，６＝２ＶＮωｉｅｃｏｓＬ＋ＶＥＶＮ（ｓｅｃ

２Ｌ）／Ｒ；
Ａ５，１＝ｇ；Ａ５，４ ＝－２ωｉｅｓｉｎＬ－２ＶＥｔａｎＬ／Ｒ；Ａ５，６ ＝
－２ＶＥωｉｅｃｏｓＬ－Ｖ

２
Ｅ（ｓｅｃ

２Ｌ）／Ｒ；Ａ６，５＝１／Ｒ；Ａ７，４＝
（ｓｅｃＬ）／Ｒ；Ａ７，６＝ＶＥｔａｎＬ（ｓｅｃＬ）／Ｒ。

系统输出方程为：

Ｙ＝Ｈｘ （２）
式中：Ｙ＝（Ｅ，Ｎ）

Ｔ为输出量；Ｈ为２×７输出矩
阵，Ｈ１，１＝１，Ｈ２，２＝１。

根据式（１）和式（２），绘制系统输入、输出间
的结构图，如图１所示。

图１　式（１）和式（２）对应的系统结构图
Ｆｉｇ．１　ＤｉａｇｒａｍｏｆｓｙｓｔｅｍｄｅｓｃｒｉｂｅｄｂｙＥｑ．（１）＆Ｅｑ．（２）

系统输入输出间的传递函数为：

Ｙ（ｓ）
Ｕ（ｓ）＝Ｈ（Ｉｓ－Ａ）

－１Ｂ （３）

１．１　南北方向匀速直线运动

当载体沿南北方向匀速直线运动时，状态矩

阵Ａ中东向速度 ＶＥ＝０。根据式（１）～（３）和
图１，得到南北方向匀速直线运动时 ＳＩＮＳ水平姿
态误差与水平重力扰动间的传递函数为：

Ｅ（ｓ）
ｇｄＮ（ｓ）

＝
ｎ１４ｓ

４＋ｎ１３ｓ
３＋ｎ１２ｓ

２＋ｎ１１ｓ＋ｎ１０
ｓ６＋ｄ５ｓ

５＋ｄ４ｓ
４＋ｄ３ｓ

３＋ｄ２ｓ
２＋ｄ１ｓ＋ｄ０

（４）

·６３１·



　第３期 安文，等：重力扰动对ＳＩＮＳ水平姿态的影响

Ｎ（ｓ）
ｇｄＥ（ｓ）

＝
ｎ２４ｓ

４＋ｎ２３ｓ
３＋ｎ２２ｓ

２＋ｎ２１ｓ＋ｎ２０
ｓ６＋ｄ５ｓ

５＋ｄ４ｓ
４＋ｄ３ｓ

３＋ｄ２ｓ
２＋ｄ１ｓ＋ｄ０

（５）
其中：ｎ１０＝ω

２
ｉｅ（２Ｖ

２
Ｎ＋Ｒ

２ω２ｓ）／Ｒ
３；ｎ１１＝－ＶＮ［Ｖ

２
Ｎ＋

Ｒ２（ω２ｓ－ω
２
ｉｅ）］（ｔａｎＬ）／Ｒ

４；ｎ１２＝［Ｖ
２
Ｎ＋Ｒ

２（ω２ｉｅ＋
ω２ｓ）］／Ｒ

３；ｎ１３＝－Ｖ
２
Ｎ（ｔａｎＬ）／Ｒ

２；ｎ１４＝１／Ｒ；ｄ０＝
ω２ｉｅω

２
ｓ（２Ｖ

２
Ｎ／Ｒ

２＋ω２ｓ）；ｄ１ ＝２ＶＮω
２
ｉｅ（Ｖ

２
Ｎ ＋Ｒ

２ω２ｉｅ）
（ｓｉｎ２Ｌ）／Ｒ３－Ｖ３Ｎω

２
ｓ（ｔａｎＬ）／Ｒ

３－ＶＮω
２
ｓ（ω

２
ｓ－ω

２
ｉｅ）

（ｔａｎＬ）／Ｒ；ｄ２＝Ｖ
２
Ｎ（２ω

２
ｉｅ＋ω

２
ｓ）／Ｒ

２＋２ω４ｉｅ＋２ω
２
ｉｅω

２
ｓ＋

ω４ｓ －２ω
２
ｉｅ（Ｖ

２
Ｎ ＋Ｒ

２ω２ｉｅ）（ｃｏｓ２Ｌ）／Ｒ
２；ｄ３ ＝

［Ｒ２ＶＮω
２
ｉｅ·ｓｅｃＬ（ｓｉｎ３Ｌ）－ＶＮ（Ｖ

２
Ｎ＋２Ｒ

２ω２ｓ）ｔａｎＬ］／
Ｒ３；ｄ４＝３ω

２
ｉｅ＋２ω

２
ｓ－２ω

２
ｉｅ（ｃｏｓ２Ｌ）＋Ｖ

２
Ｎ／Ｒ

２；ｄ５＝
－ＶＮ （ｔａｎＬ）／Ｒ；ｎ２０ ＝ －ω２ｉｅω

２
ｓ／Ｒ； ｎ２１ ＝

ＶＮω
２
ｓ（ｔａｎＬ）／Ｒ

２；ｎ２２ ＝ －（ω
２
ｉｅ＋ω

２
ｓ）／Ｒ；ｎ２３ ＝

ＶＮ（ｔａｎＬ）／Ｒ
２；ｎ２４＝－１／Ｒ；ωｓ＝槡ｇ／Ｒ为舒拉频率。

记式（４）和式（５）的极点为 ｐｉ（ｉ＝１，２，３，…，
６），式（４）的零点为 ｚ１ｉ（ｉ＝１，２，３，４），式（５）的零
点为ｚ２ｉ（ｉ＝１，２，３，４），其中极点ｐ１与ｐ２，ｐ３与ｐ４，
ｐ５与ｐ６，零点 ｚ１１与 ｚ１２，ｚ１３与 ｚ１４，ｚ２１与 ｚ２２，ｚ２３与 ｚ２４
分别互为共轭。

１．２　东西方向匀速直线运动

当载体沿东西方向匀速直线运动时，状态矩

阵Ａ中北向速度 ＶＮ ＝０。根据式（１）～（３）和
图１，得到东西方向匀速直线运动时 ＳＩＮＳ水平姿
态误差与水平重力扰动间的传递函数为：

Ｅ（ｓ）
ｇｄＮ（ｓ）

＝
ｎ１２ｓ

２＋ｎ１０
ｄ４ｓ

４＋ｄ２ｓ
２＋ｄ０

（６）

Ｎ（ｓ）
ｇｄＥ（ｓ）

＝
ｎ２２ｓ

２＋ｎ２０
ｄ４ｓ

４＋ｄ２ｓ
２＋ｄ０

（７）

其中：ｎ１０ ＝２Ｒ
２ω２ｓｃｏｓ

２Ｌ；ｎ１２ ＝２Ｒ
２ｃｏｓ２Ｌ；ｄ０ ＝

Ｒ３ω４ｓ＋Ｒω
２
ｓ（２Ｖ

２
Ｅ＋Ｒ

２ω２ｓ＋４ＲＶＥωｉｅｃｏｓＬ）ｃｏｓ（２Ｌ）；

ｄ２＝４ＲＶ
２
Ｅ＋Ｒ

３（ω２ｉｅ＋２ω
２
ｓ）＋６Ｒ

２ＶＥωｉｅｃｏｓＬ－２Ｒ（Ｖ
２
Ｅ－

Ｒ２ω２ｓ）ｃｏｓ（２Ｌ）－Ｒ
３ω２ｉｅｃｏｓ（４Ｌ）－２Ｒ

２ＶＥωｉｅｃｏｓ（３Ｌ）；

ｄ４＝２Ｒ
３ｃｏｓ２Ｌ；ｎ２０ ＝－Ｒ

２ω２ｓ －（２Ｖ
２
Ｅ ＋Ｒ

２ω２ｓ ＋

４ＲＶＥωｉｅｃｏｓＬ）ｃｏｓ（２Ｌ）；ｎ２２＝－２Ｒ
２ｃｏｓ２Ｌ。

记式（６）和式（７）的极点为ｐｉ（ｉ＝１，２，３，４），
式（６）的零点为 ｚ１１和 ｚ１２，式（７）的零点为 ｚ２１和
ｚ２２，其中极点ｐ１与ｐ２，ｐ３与ｐ４，零点ｚ１１与ｚ１２，ｚ２１与
ｚ２２分别互为共轭。

２　传递函数零极点分布

从式（４）～（７）可以看出，ＳＩＮＳ水平姿态误
差与水平重力扰动间的传递函数与载体速度和位

置有关。图２显示了常用速度ＶＮ∈［－１００ｍ／ｓ，

１００ｍ／ｓ］和位置 Ｌ∈［０°，７０°］范围内，传递函数
式（４）和式（５）的零极点分布。从图２（ａ）可以看
出，在上述速度和位置范围内，传递函数式（４）的
零极点分布非常集中，有一对零极点ｐ５、ｐ６与ｚ１３、
ｚ１４的分布虽然相对不集中，但这对零极点可以相
消。从图２（ｂ）可以看出，传递函数式（５）的零极
点除了可对消的零极点对ｐ５、ｐ６与ｚ２３、ｚ２４之外，其
他零极点的分布也非常集中。因此，可以选择

上述速度和位置范围内任意一组速度和位置对

应的传递函数的特征来代表整类运动模式下

ＳＩＮＳ水平姿态误差与水平重力扰动间的误差传
递特征。

（ａ）式（４）的零极点分布
（ａ）ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏｓａｎｄｐｏｌｅｓｏｆＥｑ．（４）

（ｂ）式（５）的零极点分布
（ｂ）ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏｓａｎｄｐｏｌｅｓｏｆＥｑ．（５）

图２　南北方向运动的传递函数零极点分布
Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏｓａｎｄｐｏｌｅｓｏｆｔｒａｎｓｆｅｒ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒｎｏｒｔｈｓｏｕｔｈｍｏｔｉｏｎ

图３给出了ＶＥ∈［－１００ｍ／ｓ，１００ｍ／ｓ］，Ｌ∈
［０°，７０°］时，传递函数式（６）和式（７）的零极点
分布。从图３可以看出，传递函数式（６）和式（７）

·７３１·
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的零极点也分布在一个集中的范围，因此也可以

选择任意一对东向速度和位置对应的传递函数的

特征来代表整类运动模式下 ＳＩＮＳ水平姿态误差
与水平重力扰动间的误差传递特征。

（ａ）式（６）的零极点分布
（ａ）ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏｓａｎｄｐｏｌｅｓｏｆＥｑ．（６）

（ｂ）式（７）的零极点分布
（ｂ）ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏｓａｎｄｐｏｌｅｓｏｆＥｑ．（７）

图３　东西方向运动的传递函数零极点分布
Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏｓａｎｄｐｏｌｅｓｏｆｔｒａｎｓｆｅｒ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒｅａｓｔｗｅｓｔｍｏｔｉｏｎ

３　组合导航模式下的误差传递函数

当ＳＩＮＳ工作在组合导航模式时，将陀螺漂移
和加速度计零偏建模为常值项与随机项之和，用

位置作为观测量，系统滤波模型为：

ｘ＝珚Ａｘ＋Ｂｕ＋ｗ
ｚ＝Ｃｘ＋{ ｖ

（８）

其中：珚Ａ为 １２×１２状态矩阵；ｘ＝（Ｅ，Ｎ，Ｕ，
δＶＥ，δＶＮ，δＬ，δλ，ε

ｃ
Ｅ，ε

ｃ
Ｎ，ε

ｃ
Ｕ，!

ｃ
Ｅ，!

ｃ
Ｎ）
Ｔ为状态量，

εｃＥ、ε
ｃ
Ｎ、ε

ｃ
Ｕ分别为东向、北向、天向的陀螺常值漂

移，
!

ｃ
Ｅ、!

ｃ
Ｎ分别为东向和北向的加速度计常值零

偏；Ｂ为１２×２输入矩阵；ｕ＝（ｇｄＥ，ｇｄＮ）
Ｔ为系统

输入；ｚ＝（δＬ，δλ）Ｔ为观测量；Ｃ为２×１２观测矩
阵；ｗ为系统噪声，ｖ为量测噪声。珚Ａ、Ｂ、Ｃ中的非
零元为珔Ａ１∶７，１∶７＝Ａ；珔Ａ１，８＝－１；珔Ａ２，９＝－１；珔Ａ３，１０＝
－１；珔Ａ４，１１＝１；珔Ａ５，１２ ＝１；Ｂ４，１ ＝－１；Ｂ５，２ ＝－１；
Ｃ１，６＝１；Ｃ２，７＝１。

系统的输出方程为：

ｙ＝珚Ｈｘ （９）
式中：ｙ＝（Ｅ，Ｎ）

Ｔ为输出量；珚Ｈ为２×１２输出矩
阵，非零元为珚Ｈ１，１＝１，珚Ｈ２，２＝１。

Ｋａｌｍａｎ滤波模型能够得到 ｘ中能观状态的
最优估计，并给出最优增益矩阵 Ｋ。组合导航模
式下，系统误差传递的结构如图４所示。

图４　组合导航模式下系统结构图
Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｏｄｅ

根据式（８）、式（９）和图４，系统输入输出间
的传递函数为：

Ｙ（ｓ）
Ｕ（ｓ）＝

珚Ｈ（Ｉｓ－珚Ａ＋ＫＣ１）
－１Ｂ （１０）

当没有 Ｋａｌｍａｎ滤波环节时，Ｋ为零矩阵，传
递函数退化为纯惯性解算模式，如式（３）所示。
比较式（１０）和式（３），可以看出，Ｋａｌｍａｎ滤波器
的引入改变了系统的基本模态，也会改变零极点

分布。因此只分析纯惯性解算模式 ＳＩＮＳ水平姿
态误差与水平重力扰动间的关系是不够的。

４　仿真及应用分析

由第２节的分析可知，当载体沿南北方向或
东西方向匀速直线运动时，可以选择常用位置和

速度范围内任意一组位置和速度下传递函数的特

征来代表整类运动。因此，不失一般性，选择 Ｌ＝
３０°，ＶＮ＝１０ｍ／ｓ代表南北方向匀速直线运动，选
择Ｌ＝３０°，ＶＥ＝１０ｍ／ｓ代表东西方向匀速直线
运动。

当载体沿南北方向匀速直线运动时，绘制

ＳＩＮＳ水平姿态误差与水平重力扰动间传递函数
的Ｂｏｄｅ图，如图５所示。图５中：蓝色曲线代表
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纯惯性解算模式（ｐｕｒｅ），即传递函数式（４）和
式（５）；红色曲线代表组合导航模式（ＫＦ）。

（ａ）Ｅ／ｇｄＮ

（ｂ）Ｎ／ｇｄＥ

图５　南北方向运动的传递函数Ｂｏｄｅ图
Ｆｉｇ．５　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｎｓｆｅｒｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒ

ｎｏｒｔｈｓｏｕｔｈｍｏｔｉｏｎ

当载体沿东西方向匀速直线运动时，绘制

ＳＩＮＳ水平姿态误差与水平重力扰动间传递函数
的Ｂｏｄｅ图，如图６所示。图６中：蓝色曲线代表
纯惯性解算模式，即传递函数式（６）和式（７）；红
色曲线代表组合导航模式。

从图５、图 ６可以看出，在纯惯性解算模式
下，系统存在两个在ωｓ附近的自然频率。当水平
重力扰动为常值时（如静基座情况下），ＳＩＮＳ水平
姿态误差在重力扰动激励下表现为振荡运动，振

荡频率约为ωｓ；当水平重力扰动的时间频率等于
自然频率时，ＳＩＮＳ水平姿态误差将在重力扰动的
激励下振荡幅值达到最大。在组合导航模式下，

Ｋａｌｍａｎ滤波器相当于在系统中加入阻尼，同时增
大了系统的截止频率，这意味着组合导航模式下，

ＳＩＮＳ姿态误差受更多高频重力扰动信号的影响。

（ａ）Ｅ／ｇｄＮ

（ｂ）Ｎ／ｇｄＥ

图６　东西方向运动的传递函数Ｂｏｄｅ图
Ｆｉｇ．６　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｎｓｆｅｒｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒ

ｅａｓｔｗｅｓｔｍｏｔｉｏｎ

将频率范围分成三个区间：当重力扰动信号

的时间频率低于７×１０－４ｒａｄ／ｓ时，ＳＩＮＳ水平姿态
误差与水平重力扰动间的传递函数近似为比例环

节，如式（１１）和式（１２）；当重力扰动信号的时间
频率高于００５ｒａｄ／ｓ时，传递函数的幅值急剧衰
减；当重力扰动信号时间频率在 ７×１０－４ ～
５×１０－２ｒａｄ／ｓ范围时，纯惯性解算模式下传递函
数幅值以 －４０ｄＢ／ｄｅｃ的速度衰减，组合导航模
式下，传递函数相位存在滞后。

Ｅ（ｓ）
ｇｄＮ（ｓ）

≈１１０ （１１）

Ｎ（ｓ）
ｇｄＥ（ｓ）

≈－１１０ （１２）

由于传递函数的自变量是时间频率，而重力

扰动信号是空间相关量，通过载体运动，转换为时

间频率信号作用于系统，转换关系如式（１３）
所示。

·９３１·
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λｇ＝２π
ｖ
ω

（１３）

式中：ω为时间频率，ｖ为载体运动速度，λｇ为重
力扰动信号波长。

不同重力扰动信号波长对应的传递函数特性

见表１。

表１　不同重力扰动信号波长对应的传递函数特征
Ｔａｂ．１　Ｔｒａｎｓｆｅｒｆｕｎｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｇｒａｖｉｔｙｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗａｖｅｌｅｎｇｔｈｓ

波长／（ｓ／ｒａｄ） 纯惯导解算 组合导航

λｇ≥
２
７×１０

４πｖ 振荡环节
比例环节，

式（１１）、式（１２）

４０πｖ≤λｇ＜
２
７×１０

４πｖ
幅值衰减，

－４０ｄＢ／ｄｅｃ
相位滞后

λｇ＜４０πｖ
幅值衰减，

－４０ｄＢ／ｄｅｃ
幅值衰减，

－６０ｄＢ／ｄｅｃ

对纯惯性解算模式而言，当重力扰动信号波长

λｇ＜
２
７×１０

４πｖｓ／ｒａｄ时，ＳＩＮＳ水平姿态误差响应

表现出剧烈的幅值衰减，意味着该波段的重力扰动

信号对ＳＩＮＳ水平姿态误差的影响很小。在 ＳＩＮＳ
解算时，这部分重力扰动可以不考虑，也不用补偿。

当重力扰动信号波长λｇ≥
２
７×１０

４πｖｓ／ｒａｄ时，水

平重力扰动会引起ＳＩＮＳ水平姿态误差，在高精度
ＳＩＮＳ中尤其明显，对 ＳＩＮＳ的定位、定姿、导航而
言是不利的，因此为了提高 ＳＩＮＳ的解算精度，这
个波段的重力扰动必须考虑也应该被补偿。

对组合导航模式而言，当重力扰动信号波长

λｇ＜４０πｖｓ／ｒａｄ时，不会对ＳＩＮＳ姿态解算带来太
大误差，可以不用补偿。当重力扰动信号波长

λｇ≥４０πｖｓ／ｒａｄ时，为了提高 ＳＩＮＳ的解算精度，
需要补偿该波段的重力扰动。

比较两种解算模式，发现组合导航模式下，

ＳＩＮＳ姿态误差受更多高频重力扰动信号的影响，
这意味着组合导航模式下的 ＳＩＮＳ需要更高分辨
率的重力扰动数据来进行重力扰动补偿。由图５
和图６看出，系统存在截止频率，这使得高于该频
率的重力扰动信号不会作用于ＳＩＮＳ的水平姿态。
这就说明在对高精度ＳＩＮＳ进行重力扰动补偿时，
对于重力扰动分辨率的需求是有限度的，并不是

越精细越好，因为过于精细的重力扰动数据一方

面带来测量压力，另一方面带来存储压力，却并不

会提高ＳＩＮＳ的姿态精度。

５　结论

本文推导了载体匀速直线运动时，ＳＩＮＳ水平
姿态误差与水平重力扰动间的传递函数，在常用

速度和位置范围内，传递函数的零极点分布非常

集中。然后推导了组合导航模式下，ＳＩＮＳ水平姿
态误差与水平重力扰动间的传递函数，Ｋａｌｍａｎ滤
波器的引入会改变系统的基本模态，也会改变零

极点分布。仿真中，分别用 Ｌ＝３０°，ＶＮ＝１０ｍ／ｓ
和Ｌ＝３０°，ＶＥ＝１０ｍ／ｓ代表南北方向、东西方向
匀速直线运动，分析了纯惯性解算模式和组合导

航模式下传递函数的幅频特性。组合导航模式

下，ＳＩＮＳ姿态误差受更多高频重力扰动信号的影
响。组合导航模式下的 ＳＩＮＳ需要更高分辨率的
重力扰动数据来进行重力扰动补偿。在对高精度

ＳＩＮＳ进行重力扰动补偿时，对于重力扰动分辨率
的需求是有限度的，不是越精细越好，过于精细的

重力扰动数据一方面带来测量压力，另一方面带

来存储压力，却并不会提高ＳＩＮＳ的姿态精度。
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