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译序

捷联惯性导航技术是 1970 年以来伴随着军事需求和新型微电子技术的发展而兴起

的一项先进技术。和传统的平台式惯性导航系统相比，捷联惯性导航系统具有体积小、

质量小、成本低、可靠性高和易维护的特点，没有机械实体平台，被称为"数学平台"。

捷联惯性导航系统(SINS)具有很强的抗干扰能力，在今后的高科技战争中，无论是

精确导航、定位和武器制导，还是在防区外实施精确打击，捷联惯性导航系统在各种制导

武器中有着不可替代的特殊地位。

近十几年来，小型、低成本的捷联惯性导航系统和卫星导航全球定位系统(GPS)相结

合，使精确打击发生了革命性的变化。

为了学习和借鉴国外，特别是美、欧在捷联惯性导航技术领域的先进理论和研究成

果，我们引进并组织翻译了《捷联惯性导航技术H第 2 版)这本最新版的权威专著。本书

全面系统地描述了国外捷联惯性导航技术的最新发展成果，包括捷联惯导系统的总体设

计与仿真、系统误差分析、捷联算法研究、传递对准技术研究、经典和现代惯性器件的介

绍、惯性器件的建模与标定技术、SINS/GPS 组合导航理论以及军用和民用领域的各种应

用，同时也给出了许多的工程应用实例，内容十分丰富，是一本特别适合工程技术人员学

习与提高的专业参考书。

全书的翻译和审定由我院张天光研究员和首席惯导专家鲁浩研究员负责。前言、第

1 章、第 2 章、第 6 章和第 15 章由张天光翻译，第 3 章由位晓峰翻译，第4 章和第5 章由宋

振峰翻译，第 7 章由李德纯翻译，第 8 章由刘怀勋翻译，第 9 章由王秀萍翻译，第 10 章由

曹旭东翻译，第 11 章由吴永刚翻译，第 12 章由李红民翻译，第 13 章由王丽霞翻译，第 14

章由吕长起翻译。全书由张天光统校(其中吴永刚校对了第 1 章、第 2 章和第 6 章，王秀

萍校对了第 15 章) ，最后由鲁浩和我院副院长兼总设计师樊会涛研究员审定。在本书的

翻译过程中，我院的张拥军和孟俊芳等先生/女士在术语翻译的确定等方面提供了帮助，

《航空兵器》编辑部的张巧淑在编辑和格式方面提供了帮助并审读了部分稿件，在此一并

表示感谢。当然，我们还要特别感谢本书的作者 David H. Titterton 和 John L. Weston 先

生，感谢他们为我们提供了一本有价值的专业参考书，同时也特别感谢出版商 The Institu

tion of Electrical Engineers 允许我们翻译出版这本书。最后，我们希望本书的翻译出版对

我们了解和掌握国外惯性技术的最新理论和设计方法具有重要的帮助作用，对我国惯性

技术的发展和提高具有一定的推进作用。

W 

中国空空导弹研究院院长 荣毅超

2∞7 年 5 月



原序

由于一些技术取得了重要进展，近些年惯性敏感器和惯性导航的应用获得了迅猛的

发展。微机电敏感器的快速发展和计算机的优异性能激发了很多新的应用领域。这些

新的敏感器和性能优异的计算机以及最新的计算方法应用于传统领域，使微型系统的性

能不断提高。传统的应用领域包括:

(1)运动平台(运载体)的导航;

(2) 用于飞机、导弹、舰船和地面车辆导引与控制系统的自动驾驶仪:

(3) 陀螺框架和其他结构的控制。

过去 5 年，小型、廉价、性能可靠的敏感器的出现促使人们对很多新奇的应用进行了

探索。很多这样的新应用要么已经投入使用，要么正在开发。其中的例子包括:

(1)进行钻探作业时勘测地下管道;

(2) 高性能运载体的主动控制;

(3) 导弹滚转被动控制

(4) 标定与测量;

(5) 个人交通。

最近已经出现了高精度敏感器，如环形激光陀螺和冷原子敏感器。这些器件继续得

到开发，为测量运动和表观变异提供了一种独特的方法。结果，这些器件越来越多地用

于各种新奇的领域，包括大地测量学和基础物理科学的研究。

尽管基于卫星的导航不是"捷联"技术，但像本书这样的教材，要想忽略卫星导航技

术是不现实的。这种导航技术的不断进步已对导航方法和技术以及导航应用范围产生

了深刻的影响。特别是，这种技术已与其他敏感器一起使用而产生了非常有效、效费比

高的导航技术，也就是众所周知的组合导航。在这种情况下，卫星导航将与其他应用一

起考虑。另外，本书也对一些非惯性导航辅助器件进行了讨论。

本书的目的是对惯性导航的物理原理进行清晰、简明的描述，并详细讨论惯性敏感

器技术及其应用的最新发展。这包括最新的微机电器件和对角运动与线运动进行测量

的新奇手段。

本书将对各种惯性导航技术提供最新的介绍，主要面向工程师和研究生。本书讨论

一系列技术和评估方法，以便使读者对不同技术和器件的适用性做出有根据的判断。本

书还提供了各种数据，以展示器件和系统所能达到的性能范围。

本书详细描述了评估不同技术的方法，包括测试、特征描述和标定方法。这些方法

用于确保器件和系统实现最佳性能。本书还给出了不少实例，用于突显不同方法之间的

相互作用以及它们对性能的影响。

这些方法和技术应用在一个详细的设计实例中，以展示确定和分析问题、推导合适

V 



的技术指标、设计具体方案等方法。设计实例还考虑了计算需求、接口和评估方法。该
实例对那些想使一个系统满足某项技术指标的技术人员特别有用，因为它展示了设计过

程中潜在的相互影响和指标与性能之间必须做出的协调和让步。

本书第二版增加了一章描述惯性敏感器和惯性技术的现代不寻常应用的内容，目的

是激发工程师和技术专家利用大量已有的技术、方法和工艺手段进行更广泛的创新。本

章还包括一个简明的设计实例，用以展示系统在恶劣环境中使用的问题。

捷联惯性导航技术使用很多专业术语、行业术语和表达式。本书附录对这些术语进

行了解释或定义，以帮助对这项技术的理解。此外，本书还包括了与捷联惯性导航技术

有关的概念与技术的一些附录。

要完成这么大的一项工程，没有很多人的帮助是不可能的，对此我们深表谢意。我

们特别要对下列人员提供的帮助和鼓励表示感谢:

QinetiQ 公司的 S. K. 戴维森( Davison)先生、P. 格罗夫斯( Groves)博士和K.布伦森

( Brunsen)博士;

BAE 系统公司的 E. 惠特利(Whitley) 先生、 R. 方丹 (Fou阳n) 博士和 P. G. 穆尔

(Mωre)先生;

DSTL 的 J. 1. R. 欧文(Owen) 和 P. 马兰( Marland)先生;

BEI 技术公司 Systron - Donner 惯性分部的 G. 贝克(Baker)先生 z

RAE Farnborough 原职员 C.R. 米尔恩( Milne) 先生;

Ferranti 原职员、后来是 GEC 航空电子公司职员的 A. D. 金(King)先生;

Charles Stark Draper 实验室公司的 W. D. Coskren 先生;

英国 SULA 系统公司的 G. 维格斯(Vi伊rs) 先生;

Ha11iburton 能源服务集团 Sperry - Sun 公司的 P. 罗德尼(Rodney)博士和 D.P. 麦克

罗比(McRobbie)先生;

瑞典皇家技术学院的 Milan Horemuz 博士;

德国 FGAN -FOM 的 R. Ebert 和 P. 卢茨曼( Lutzmann)博士;

新西兰坎特伯雷大学的 G. E. 斯特德曼(Stedman) 教授;

德国慕尼黑技术大学巴伐利亚 Fundamenta1station Wettzell 的 E. U. 施赖伯

( Schreiber) 教授;

美国印第安纳州 Crane 镇 NSWC 的B.瓦戈纳(Wa路。ner) 先生:

德国 SEG 的 D. 戈策(ωetze)先生。
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第 1 章寻l 言

1.1 导航

导航是一种古老的技艺，现在它正变成一门复杂的科学。它基本上是关于两地之间

旅行和找路的学问 E这可以用不同的手段来实现[ 1] 。

也许导航最简单的方式之一是按照指路说明行事。例如，一个人想从所在的地方到

另一个给定的地方，别人可能这样告诉他:在下一个路口向右拐，在"玫瑰和皇冠"向左

拐，沿着一个给定路标的右侧走……前面就是。显然，这种导航方法依赖对我们周围环

境中已知特征或固定物体的观察和识别，并在它们之间运动。在技术描述中，这些特征

物的位置常常被称为"航路点"。

这一过程的延伸是按照地图的导航。在这种情况下，导航员通过观察地图上的地理

特征(如道路、河流、山丘和山谷)来确定自己的位置。这些特征可依照网格系统(即坐标

系)标志在地图上。例如，地物特征的位置常常由相对于地球赤道和格林尼泊子午线的

纬度和经度表示。因此，导航员就能确定自己在该坐标系中的位置。随后读者就会清

楚，坐标系的使用对导航过程来说是最基本的。

作为另一种方法，导航员也可以通过选择其他物体或自然现象来确定自己的位置。

一个广泛使用的古老方法是观测自己相对于固定天体的位置。固定夭体有效地确定了

一个在空间固定的坐标系。这样的坐标系通常称为"惯性"坐标系，而天体现测可使观测

者确定自己相对于该坐标系的位置。在考虑了地球的运动和观测时间之后，导航员就可

以利用天体测量来确定自己在地球表面的位置。这种依靠对外部世界的观察来进行导

航的系统称为"位置固定"系统。

海上精确导航主要的困难之一，是缺少一个精确的时间坐标来确定经度。只要能看

到，纬度可以通过天体确定。但另一坐标取决于观测的时刻。在 18 世纪，英国皇家天体

学家组织了一系列研究来解决"经度问题"。该问题最终被约翰·哈里森(John Harrison) 
解决。他是林肯郡一位没有受过正规教育的木匠。他发明了一种能在船上精确地计量

时间的记时计[2] 。

另一种方法是使用"推算法"原理一一根据初始位置和速度与方位的测量来计算当

前位置。推算过程通过记录最后一次已知位置和获取该位置的时间、随后的平均速度和

航向以及当前时间来完成。速度需要通过航向角分解为向北和向东的速度分量。然后

每一分量与从上一位置开始经历的时间相乘，获得位置变化。最后，位置变化量与初始

位置相加而获得当前位置。

这一过程也可以利用惯性敏感器(陀螺仪和加速度计)测量相对于惯性坐标系的转

动租平移运动来完成。这就是所说的惯性导航。
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1.2 惯性导航

惯性导航系统建立在牛顿经典力学定律的基础之上。牛顿定律指出，除非受到作用

在物体上的外力的干扰，否则，运动的物体将一直进行匀速直线运动。该定律还告诉我

们，外力将对物体产生一个成比例的加速度。由于加速度可以测定，所以，通过用加速度

对时间进行连续积分就可以计算出速度和位置的变化。加速度可通过一种叫做加速度

计的器件来确定。一个惯性导航系统通常包含 3 个这样的器件，每一个可以检测单一方

向的加速度。加速度计的安装通常是让它们的敏感轴相互垂直。

为了在惯性坐标系实施导航，我们需要跟踪加速度计所指的方向。物体相对于惯性

坐标系的转动可以利用陀螺敏感器来检测:物体的转动用于确定加速度计在每一时刻的

方位。有了这些信息，就可以把加速度分解到惯性坐标系，然后开始积分过程。

因此，惯性导航就是用陀螺仪和加速度计提供的测量数据确定所在运载体的位置的

过程。通过这两种测量的组合，就可以确定该运载体在惯性坐标系里的平移运动并计算

它的位置。

与其他类型的导航系统不同，惯性系统在运载体内是完全自成一体的，也就是说，它

不需要从运载体传送信号或者从外部接收信号。但是，惯性导航系统需要精确获取运载

体的初始位置。这样，惯性测量值就用于估算运载体随后的位置变化。

1.3 捷联技术

尽管所有类型的惯性导航系统的基本原理都是一样的，但它们的实施却有各种不同

的形式。惯性导航技术的原始应用都采用稳定平台技术①。在这样的系统里，惯性敏感

器安装在一个稳定平台上，并与运载体的转动进行隔离。平台系统现在仍然很常用，特

别是在需要精确估算导航参数的场合(如船舶和潜艇)。

现代系统通过把敏感器固连〈或固定)在运载体的亮体上而去除了平台系统大部分

的机械复杂性。和等效的平台系统相比，这种方法的潜在好处是成本降低、尺寸减小、可

靠性提高。结果，小型、精确的惯性导航系统现在可以装到小型导弹上，所带来的主要问

题是计算复杂性显著增加，而且需要能测量高转速的器件。然而，计算机技术的不断进

步与造用敏感器的开发相结合，使这种设计成为现实。

这种惯性导航系统通常称为"捷联"惯性导航系统，是本书讨论的主题。尽管讨论老

式的、比较成熟的平台技术的书籍有很多，但清晰地描述捷联系统的书籍还没有。这是

出版本书的主要动因。

本书描述惯性导航的基本概念和引发现代捷联系统出现的技术发展。本书蜡出捷

联惯性导航这一主题的概述，面向惯性敏感器和系统的各级供应商以及这些产品的用

户，目的是促使他们建立更有效的双向对话。

① 主要进展发生在 1953 年，飞行验证了全惯性导航的可行性:验证的系统称为 SPIRE(空间惯性参考设备) ，直径 5

英尺，质量 271∞磅。 1 英尺(的 =0. 3048m , 1 磅 =0.454峙。
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通过有选择的阅读，刚进入这一领域的工程师们可以对该主题有一个基本的了解。
对那些需要密切参与捷联系统技术各方面工作的人来说，本书对系统结构给出了更全面
的描述，对捷联惯性敏感器和计算需求进行了评价，对用于系统分析和评估的各种技术
进行了深人的讨论。本书给出了参考文献，供那些想进一步了解该领域不同侧面的读者

参考。

捷联惯性导航系统建立在复杂的技术之上。很多技术术语和行业术语变得很常用。

本书附录的术语简介给出了这些术语的定义。

一般情况下，我们给出所涉及物理原理和过程的数学描述。那些刚接触本领域的读

者，如果只想了解所涉及过程的物理原理，而对其数学细节不感兴趣，可只记下数学推导

的结果，或者干脆跳过这部分内容。

1.4 本书的编排

第 2 章介绍捷联惯性导航系统的基本概念和简化的实例，然后给出系统必须具备的

基本功能的定义。本章将表明，转动与平移运动的测量对一个惯性导航系统来说是最根

本的问题。接下来对捷联惯性导航系统的发展历程进行了简要回顾，并对系统应用进行

了概括。

第 3 章更详细地讨论了把转动测量与平移运动测量结合起来形成一个惯性导航系

统的方法。本章还用一定的篇幅讨论姿态计算和导航方程的概念，两者对捷联惯性导航

系统的工作都是最基本的。另外，本章还描述了几种可能的系统结构。

第 4 章至第 7 章较详细地讨论了陀螺技术和加速度计技术。这部分内容描述了正

在使用的各种器件以及在不久的将来很可能偌用的器件。这包括常规的角动量陀螺、光
学速率敏感器(如环形激光陀螺和光纤陀螺)、摆式力反馈加速度计、固体器件、冷原子敏

感器以及多功能敏感器。本章包括器件的机械与电子性能、测量精度、数学描述和各种

应用。第 7 章专门描述微型加工机电系统(MEMS)敏感器技术及其性能。该技术最近几

年在现代导航与稳定系统中的应用越来越广泛。

第 8 章讨论惯性敏感器与系统的测试、标定和补偿。可以通过算法实施对可预测的

误差(来自对系统性能的观测)进行纠正或补偿;这些算法最大限度地接近经典敏感器误

差模型的相反过程。

第 9 章描述捷联惯性系统的基本构件和各种机械编排。

实现精确导航的一个关键因素是导航开始前惯性导航系统的初始化;对飞机导航系

统来说，就是起飞前的初始化。这一过程涉及精确确定运载体导航系统相对于所选坐标

系的位置、速度和姿态，通常称为惯性导航系统对准。这种对准可能需要在运动的运载

体上进行，如机载惯性导航系统的飞行中对准。

第 10 章重点讨论了在各种运载体上实现精确对准的困难以及解决这些问题的

方法。

第 11 章讨论陀螺与加速度计测量数据的计算机处理。要想完成导航任务，这些处

理是必须完成的。本章还较为详细地讨论了各种算法。

为了让设计者评估系统性能，第 12 章讨论了惯性导航系统性能分析方法。本章主
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要讨论了对捷联系统特别重要的一些误差，并重点讨论了用于评估系统性能的仿真

方法。

在很多应用中，通常的做法是把惯性导航系统的输出与某些外部测量数据结合起

来，实现导航精度的总体改善。例如，独立位置坐标可用于辅助惯性导航系统，使导航精

度超过单独使用定位系统或惯性导航系统所能达到的性能。第 13 章讨论可用的导航辅

助设备以及把惯性和外部测量数据结合起来形成所谓的组合惯性导航系统的各种方法。

第 14 章通过讨论一个设计实例来把前面几章内容结合在一起。由于作者的工作背

景主要在导弹系统领域，所以，本章的实例也在这一领域。对那些想设计一个满足给定

需求的系统，而且还要评估其潜在性能的工程师来说，该设计实例将非常有用。

最后，第 15 章描述了惯性导航系统的一系列应用，包括海上、空中、地面与地下的军

事与民用系统。本章主要讨论在把惯性导航技术应用到更广的领域后，设计各种导航与

稳定系统时遇到的具体问题。

本书的附录介绍了卡尔曼滤波、惯性导航误差分配、惯性系统结构以及 GPS 与 GLO

NASS 卫星导航系统的比较。本书的最后列出了用到的主要术语。

参考文献
ANDERSON. E. W. :' The principles of navigation' (8ollis and Carter , 1 9f记)

2 SOBEL , D. :' Longitude: 由e 田e story of a lone genius who solved 由egr回阳t scien曲c problem of his ti腑， (Penguin 

B∞ks ， 1996) 
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第 2 章 惯性导航的基本原理与发展历程

2. 1 基本概念

本节概述了惯性导航的基本概念并给出了一些简单的例子。

一个简单的一维导航的例子，是确定平面上两地之间一辆火车的位置。通过测量火

车沿铁轨运动的加速度，我们就可以确定火车的瞬时速度和从己知起始点行走的距离。

称为加速度计的敏感器能够提供关于自身运动的加速度信息。如果一个加速度计固定

在火车上，它就能够提供火车的加速度信息。只要火车的初始速度已知，通过加速度测

量值的时间积分就能连续估算火车的瞬时速度;二次积分就可以获取相对于已知起始点

的距离。这样，加速度计与计算机或其他能够进行积分的器件一起，就构成了一个简单

的一维导航系统O

一般来说，一个导航系统需要给出运载体相对于已知网格系统，即参考坐标系的位

置指示。例如，它可能需要用直角坐标系里的 z 和 y 坐标来给出运载体的位置。如图

2. 1 所示，再次考虑火车沿铁轨运动的例子，现在需要确定火车相对于图示坐标系的

位置。

、， \参考坐标系

制
叫
阿
}
乍

E
整
军
再
得(
A
I
L

O x 

I品轴的瞬时位置

罔 2. I 一维导航

由于知道火车沿铁轨的加速度以及铁轨相对于电标系的角度，这样，工和 y 坐标位置

就可以确定。实现过程是这样的:把测得的加速度沿坐标系分解为 x 和 y 两个分量，然而

对分解的信号进行适当的积分就可以得到火车沿坐标轴的速度和位置。在这个简单例
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子里，铁轨的角度定义了火车相对于坐标系的方位。

图 2. 2 给出了更一般的情况:铁轨有转弯。这时需要连续测定火车沿两个方向的平

移运动和运动方向的变化，即火车沿垂直于运动平面的坐标轴的转动。

运载体的瞬时方位

参考坐标系v 

制
N
U吉
整
军
事
，
也
如

X O 

沿x轴的瞬时位置

二维导航

现在就需要两个加速度计来测定沿铁轨和垂直于铁轨两个垂直方向的平移运动。

适合测定转动的一种敏感器是陀螺仪。根据构造形式的不同，它可以直接测定火车相对

于坐标系的方位，或者测定火车的转弯速率。在后一种情况下，只要导航的初始角已知，

火车的角度指向可以通过对测量值进行积分而计算出来。有了这些信息，就可以把加速

度测量值(由固定在火车七的坐标系获得)与参考坐标系联系起来。这样，加速度的瞬时

测量值就可以沿参考坐标系进行分解并对时间进行积分，从而确定运载体相对于参考坐

标系的瞬时速度和位置。

显然，用一台陀螺仪、两个加速度计和一台计算机就可以构建一个简单的二维导航

系统。实际应用中，惯性敏感器可以安装在一个空间稳定的平台上，因此与运载体的转

动隔离开;也可以直接安装在运载体上，构成捷联系统。测量值由计算机进行处理，连续

提供火车位置、速度和方位的估算值。需要强调的是，惯性导航是建立在位置、速度和方

位的准确初始数据之上的。这是因为它使用的是推算法:这种方法依赖于对初始输入以

及随后的估算值的不断更新。

从前面的讨论可以清楚地看到，运载体的成功导航可利用装在运载体上的适用敏感

器的特性来实现。通常，需要确定运载体相对于一个三维参考坐标系的位置。这样，如

果使用单轴敏感器，就需要 3 个陀螺来测量运载体绕 3 个轴的转动速率，而需要 3 个加速

度计来测量运载体沿 3 个轴的加速度分量。为了方便和准确，所选的 3 个轴通常相互

垂直。

在大多数应用场合，由惯性敏感器敏感轴定义的轴系都与安装敏感器的运载体(机

体)轴相一致，后者通常称为运载体坐标系。陀螺仪提供的测量值用于确定运载体相对

6 
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于需要导航的参考坐标系的姿态和方位。然后，姿态和方位信息用于把加速度测量值分

解到参考坐标系中 O 分解后的加速度值经两次积分即可获得运载体在参考坐标系里的

速度和位置。

陀螺仪测量运载体相对于惯性空间的姿态变化或转动速率。但加速度计并不能把

运载体的总加速度(相对于惯性空间)与由引力场引起的加速度分开。实际上，这些敏感

器能测量空间真实加速度与引力加速度之差①。该量值是作用在敏感器上的每单位质量

的非万有引力，本书简称"比力" [ 1] 。

这样，为了确定运载体相对于惯性空间的加速度，加速度计给出的测量值必须结合

引力场的影响，尤其是当靠近大型天体(如地球)的时候。利用这些信息，就可以推导出

运载体相对于天体的加速度。

因此，导航就是把运载体转动和比力的测量值与引力场的影响相结合，估算出

相对于预定参考坐标系的姿态、速度和位置。图 2. 3 给出了这种惯性导航系统的原

理框图。

运载体比力 d
加速度 k~ 

运载体比力
加速度

运载体转动

惯性导航系统

图 2. 3 惯性导航系统的原理框罔

2.2 小结

根据前面的讨论，惯性导航系统的基本功能可定义如下:

运载体测量值

位置

速度

姿态

(1)用陀螺敏感器确定运载体的转动，从中可推算出运载体相对于参考坐标系的

姿态;

① 从代数上讲，是相对于惯性专间的加速度与万有引力加速度之和"
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(2) 用加速度计测量比力;

(3) 利用陀螺提供的姿态信息把比力测量值分解到参考坐标系;

(4) 评估引力场引起的受力(即地球引力，如果系统工作在地球附近) ; 

(5) 对分解的比力测量值进行积分，获取运载体速度和位置的估算值。

在随后的几章里，将较为深入地描述惯性导航的原理，并将详细讨论系统编排、惯性

敏感器技术、计算问题(包括算法)、设计分析与系统应用。然而，在这之前，有必要先对

当前惯性导航系统与技术的发展历程作一简要回顾。

2.3 发展历程

从最早的时候起，人们就通过找路或认路从一个地方走到另一个地方。这需要某种

形式的导航。导航最早的应用场合是在陆地上。后来，人们有了探索更远地方的欲望，

于是就研制出了用于航海的仪表。最近，在惯性敏感器，用于陆地、空中、海洋、太空、甚

至更远星球的惯性导航系统方面都取得了重要的进展。

我们的祖先到处旅行通常是为了在陆地上寻找食物。随着不断进化，他们一般利用

地标穿越河流，也就是说，通过观察进行导航。随着定位方法的不断发展，波利尼西亚人

在 2∞0 年前利用他们掌握的天体和地物知识，穿越了太平洋。这些方法只能在天气好

的情况下使用。 13 世纪，中国人发现了天然磁石的特性并利用磁性原理制造了指南针。

他们利用这种仪器成功穿越了南中国海。这种装置的使用虽然和能见度无关，但在恶劣

天气情况下使用就很困难。另一项能协助远距离旅行的重要发明是六分仪，它能在陆地

上进行准确定位。

17 世纪，牛顿确定了力学定律和万有引力定律。这些定律是惯性导航的基本原理。

然而，两个世纪后能演示惯性导航技术的惯性敏感器才研发出来。不过 18 世纪初仍有

几项重要进展:瑟森( Serson) 演示了一种稳定六分仪[2] 哈里森( Harrison) 发明了一种准

确的记时计。前者使对天体的观测不需要参考地平线，后者能够准确确定经度。只要能

看到天体，再结合表格和天体位置参考表，利用这些仪表就能实现精确导航。

一般认为，1852 年傅科( Foucault) 发现了陀螺效应。他肯定是第一个使用这个术语

的人。其他人也开发了类似的仪表，如伯内伯格( Bohneberger) 、约翰逊( Johnson) 和利马

勒( Lemarle) 。所有这些人都在研究地球的转动和转动动力学的演示验证，他们都在利用

转盘的旋转轴能保持空间不变的特性。 19 世纪后期，出现很多高质量的陀螺仪。另外，

陀螺原理在重型设备方面也有各种创造性的应用(如研磨机)。

1890 年， G. H. 布雷安( Bryan)教授发现了圆筒的振鸣，这一重要现象后来用于固态

陀螺仪。

20 世纪初出现了用做方向基准的陀螺罗经。其基本原理是，通过在其摆性效应和携

带罗盘的回转座的角动量之间建立平衡关系，来指示真北。最初，该仪表对加速度很敏

感。马克斯·舒勒(M回 Schuler)教授研制了一种带垂直安装系统的仪表，能确定一个精

确的垂直基准[3] 。该仪表调谐到由 2τJ瓦亏确定的无阻尼振荡自然周期，约为 84min。

其中 R 是地球半径，g 是地球引力产生的加速度。后来，这种方法被麻省理工学院的沃尔

特·里格利( Walter 明Trigley) 博士称为"舒勒调谐" [4] 。利用这种创造性的方法，人们研
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制了用于航海的对加速度不敏感的定向仪。埃尔默( Elmer) 和劳伦斯·斯佩里( Lawrence 

Spe町)改进了陀螺罗经的设计，后来布朗( Brown) 和佩里 (Pe町)又作了进一步的改进。
这些仪表构成了后来全天候自动导航的基础。斯佩里兄弟也是 20 世纪初利用陀螺效应
进行制导与控制的先行者。他们研制的导航与自动驾驶仪设备用在了飞机上，研制的陀

螺仪用在了鱼雷上。

20 世纪 20 年代产生了用于飞机的转弯速率指示仪、人造地平仪和方向陀螺仪，与此

同时，还研制了侧滑敏感器(早期的开环加速度计) ;舒勒也在演示一种陆地使用的指北

装置，精度达 22radls o 20 世纪上半叶取得的重要进展是，研制了舰炮火控系统稳定平

台，提出了惯性导航系统的基本概念。博伊科( Boykow) 发现，利用加速度计和陀螺仪可

构建一个完整的惯性导航系统。但那时，惯性敏感器的质量还不足以生产、演示这样一

种系统。

第二次世界大战中，德国科学家在 V1 和 V2 火箭上演示验证了惯性制导的原理，他

们迈出的主要步骤是，使用了带反馈的系统，从而实现了精确导引。此时，世界各地的研

究活动非常活跃:研制新型惯性敏感器并改进其精度， 1949 年出版物中首次提出了捷联

导航的概念。

20 世纪 50 年代，研制和发明的节奏进一步加快，海上和空中应用都取得了重要进展。

研制出了更精确的敏感器，陀螺仪的精度大幅度提高。敏感器的误差从大约 150/h 降低到

大约 O.OI O/h。麻省理工学院的查尔斯·斯塔克·德雷雨(Charles Stark Dr叩er)教授和他

的同事们一起，演示了悬浮速率积分陀螺[5] 为很多技术进步做出了主要贡献。与此同时，

力反馈原理应用到加速度计的检测质量块上，而产生了一种精确的加速度敏感仪表。

20 世纪 50 年代初，制造出了稳定平台惯性导航系统，紧接着，一架完全采用惯性导

航的飞机首次穿越了美国。 20 世纪 60 年代，惯性导航系统成为军用飞机、船舶、潜艇的

标准配置。所有这些应用场合都采用所谓的稳定平台技术。在这→时期，惯性技术进一

步取得重要进展:敏感器精度不断提高，器件变得小型化，环形激光陀螺开始研制。这一

时期，采用惯性系统技术的主要工程项目是战略导弹计划和太空探索。

在过去 20 年也发生了类似的技术进步，其中一个主要进展是微型计算机的应用和

大动态范围陀螺的研制，这些技术进步使得捷联原理得以实现。这使得在很多应用场

合，惯性导航系统的尺寸和复杂性都大大降低。随后我们还将讨论，新奇方法的采用产

生了小型、坚固、可靠、相对廉价而又精确的惯性敏感器，因而导致了非常广泛的应用。

这一时期在国态敏感器(如光纤陀螺和硅加速度计)的研制上也取得了重要进展。

最近几年，惯性导航系统发展的主要特征，是逐步从稳定平台技术转向捷联技术(图

2.4) 0 该图表明，由于陀螺技术取得的进展，捷联系统的应用越来越广。由于小型速率

积分陀螺、动力调谐陀螺、新近的环形激光与光纤速率敏感器以及振动陀螺的出现，惯性

技术的发展达到了新的里程碑。所有上述器件将在第 4 章和第 5 章讨论。 MEMS( 微型

加工机电系统，简称微机电系统)敏感器是一项令人振奋的技术进展，它将使惯性导航的

应用范围进一步拓宽。

捷联系统正越来越多地应用于飞机和导弹。最近，这项技术又应用于船舶和潜艇，

如图 2.4 所示。图 2.4 还示出了捷联技术的其他应用，所需陀螺的精度用其方框的位置

和大小表示。
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EZ 
00.α)()I 0.001 0.01 0.1 1.0 10 ∞ 1以刘

陀螺误差(咄)

| 潜艇 INS I 稳定控制 | 

|船舶剧sl 机载剧Ð I ~J!IJ INS I 飞机自动驾驶仪|

| 战略导弹 INS 战术导弹 INS

|航天飞机INsl 机载 AHRS I 战术导弹制导

| 地面车辆 INS I UAV 制导

鱼雷制导 | 

罔 2.4 捷联敏感器的发展及其某些应用

2.4 当代惯性导航系统

从 2.3 节的讨论中可以清楚地看到，惯性导航系统可应用以及正在应用的领域是非

常广泛的，包括舰船、飞机、战术与战略导弹以及航天飞机的导航。另外，还有一些更新

奇的应用领域:机器人技术、赛车或高档轿车的主动悬挂系统、地下矿井和管道的勘探。

如此广泛的用途要求导航系统具有很宽的性能泡围以及很宽的时间范围;在这个很

宽的时间范罔内，它们都要能够提供导航数据。例如，战术导弹所需的惯性导航与制导

精度为几百米，时间为几分钟或是几秒钟，而另外的机载系统需要工作几个小时，且需要

保持飞机的位置精度为一两个海里或更高。在航海或航天领域，这样的系统可能需要提

供类似精度的导航数据，但时间长达几周、几个月，在星际探索中可能更长。一个极端的

例子是旅行者"宇宙飞船在太阳系内外的航行已超过了 25 年。

尽管惯'性导航系统的基本原理在各种用途中并没有变化，但惯性敏感器的精度和相

关计算必须达到的精度，却在前面谈到的各种应用中变化极大。因此，不难理解，仪表技

术和实施导航所采用的方法在各种应用中也是变化很大的。本书的目的之一就是对适

用于这些不同惯性系统的方法和技术提出一些分析意见。

2.5 惯性敏感器的发展趋势

在过去的 10 年，一些不同类型的敏感器都取得了重要的进展。微型加工机电系统

( MEMS) 器件取得了引人注目的进展，可达到的性能接近惯性等级，很可能不久就能达到

实用。微光学加工系统(MOEMS) 可望在中期提供很高性能的敏感器。
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光纤陀螺的不断改进还会继续，可望在近期开始取代较为昂贵的环形激光陀螺。

一些新技术(如冷原子干涉仪)尚在研究之中，主要用于非常专业化的勘探和非常精

密的测量，但还远远没有成熟。

从系统应用的角度看，最大的驱动因素是进一步降低成本和复杂性，进而大幅度提

高可靠性。

有关惯性敏感器性能的内容，将在第 4 章至第 7 章讨论。
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第 3 章 捷联惯性导航系统的基本原理

3.1 概述

通过第 2 章的介绍，我们对惯性导航系统所需的基本测量值已经有所了解。为了进

一步讨论，假定已知沿相互正交轴的比力和绕这些轴的角速率的测量值。本章重点讨论

为实现导航的目的，如何对这些测量值进行组合与处理。

3.2 简单的二维捷联导航系统

本章首先描述一个简单的二维捷联导航系统。尽管二维捷联导航系统在功能上等

同于后面将要讨论的完全三维系统，但它用来执行二维导航任务的计算过程要比三维捷

联系统简单得多。因此，通过本节的讨论，希望能使读者对捷联系统执行任务的基本解

算过程有所了解，而不必深入到三维系统错综复杂的计算任务中。

为了便于后面的讨论，假定安装有导航系统的运载体被限定在一个单一的平面内运

动。在第 2 章中曾对能够完成这种特殊导航任务的二维捷联系统进行过简单的介绍，其

原理框图如图 3. 1 所示。

说明
敏感轴

@分解

曰 =积分

图 3.1 二维捷联惯性导航系统原理框图

该系统包含两个加速度计和一个单轴速率陀螺，它们刚性地固连于运载体上。图

3.1 中所示的运载体是所有仪表的安装基座。加速度计的敏感轴(沿图 3. 1 中箭头所

示的方向)相互垂直，且在运动平面内与运载体的轴向一致，分别表示为川和 ZbO 陀螺
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仪敏感轴(Yb) 垂直于加速度计的两个敏感轴安装，它测量绕垂直于运动平面的轴的转
动。假定在 Xi 和 Zi 表示的空间固定的参考坐标系中进行导航，参考坐标系和运载体坐
标系之间的关系如图 3.2 所示，图 3.2 中 θ 表示参考坐标系和运载体坐标系之间的角

位移。
现在参照图 3. 1 ，运载体的姿态角。可以通过角速率测量值 ωyb对时间的积分求

得。利用 θ将比力的测量值儿和f.b分解到参考坐标系中。假定储存在计算机中的
重力模型提供了参考坐标系中重力分量的估计值 gxi和 gzi。这些值与比力在参考坐
标系中的分量儿和f.i组合，就可以计算运载体真实的加速度~和 Cμ 将这两个导数
进行两次积分就可以分别得到运载体速度和位置的估计值。图 3.3 给出了求解所

必需的整套方程组。

z; 4 Zb 

J 

F 
I 

F 

Yb(Yj) 

Xi 

、X b 

θ=121，.， 

fxi = f>li∞s (J走~sin (J

K古翩。吨∞s(J

与=马+gxi

马 =1♀ +gri

Xi=V，蝠

Zj=V<i 

图 3.2 二维导航系统的参考坐标系 图 3.3 二维捷联导航系统方程级

确定了捷联惯性导航系统所执行的基本功能后，接着讨论上述二维系统在旋转参考

坐标系中的导航。例如，考虑运载体绕地球子午面运动的情况，如图 3.4 所示。因此，仅

考虑系统在垂直平面内的工作，要求这个系统提供相对于地球的速度估计值、沿子午面

的位置估计值和地球上空的高度估计值。

虽然上述系统的机械编排可以用来确定这些信息，但它还需要进一步将空间固连坐

标系中的速度和位置信息转换到地理坐标系中。另一种常用的方法是直接在当地地理

坐标系中进行导航。在这种情况下，通过运载体当前位置的垂线方向来定义坐标系。为

了提供所需的导航信息，必须知道运载体相对于当地地理坐标系(表示为 z 和 Z) 的姿态。

这个信息可以通过对陀螺连续测量的运载体相对于惯性空间的转动速率与参考坐标系

相对于惯性空间转动速率的当前估计值进行求差得到。对于在球面半径为凡的单一平

面内以速度 Vx 运动的运载体，其转动速率为 v/(Ro +Z) ，这里 z 表示运载体高于地球表

面的高度。这个转动速率即通常所说的转移速率。

图 3.4 示出了用于运动参考坐标系的改进二维捷联系统。如图 3.4 所示，利用水平

速度估值分量来推导参考坐标系转动速率的估计值。

回 3.5 所示的是该系统所必须解算的方程组。

图 3.5 与图 3.3 所示的空间固连坐标系内的导航方程相比较，有以下不同:如上所
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说明
… -þo =敏感轴

@=分解
囚=积分
②=求和

加速度计

:白雪白三
;油 g

I Zb 白白!巴王
川令固

θ=ω声-v.J(Ro+zJ

1.=品cos 仙也sinθ

1.=τιsinθ +fú>'ωsθ 

Îlx= f.+飞v， /(Ro+zJ

伊j二+g-v;/(Ro+zJ

J , 
J , , , 

tah EZ 
-x·z 

图 3.4 在旋转参考坐标系中导航的二维捷联导航系统 图 3.5 旋转参考系中简化的

二维捷联系统的导航方程

述，考虑了当地垂线参考坐标系的转动速率而对姿态计算进行了修改。因此， θ 方程

中减去了图 3.4 所示 vJ(Ro +z) 项。考虑到系统在地球表面运动所引起的附加力

的作用(哥氏力，见 3.4 节) ，在速度方程中加入了 v.v/(Ro +z) 和 v;/( Ro + z) 项。

假定地球重力加速度精确地沿着当地垂线方向，则重力 (g) 仅在速度方程飞中

出现。

本节利用非常简单的二维形式的捷联惯导系统，对其执行导航任务的基本计算形式

进行了概述。本章的其他部分将对由这种简单捷联系统扩展得到的三维系统进行详细

描述。读者将会看到，三维系统计算任务的复杂性会显著增加，特别是不能再通过对转

动速率进行简单的积分来得到兰维系统的姿态信息。

3.3 参考坐标系

惯性导航的基础是精确定义一系列的笛卡儿参考坐标系，每一个坐标系都是正交的

右手坐标系或轴系。

对地球上进行的导航，所定义的坐标系要将惯导系统的测量值与地球的主要方

向联系起来。也就是说，当在近地面导航时，该坐标系具有实际意义。因此，习惯上

将原点位于地球中心、相对于恒星固定的坐标系定义为惯性参考坐标系，如图 3.6

所示。图 3.6 中同时给出了用于陆地导航的固连于地球的参考坐标系和当地地理

导航坐标系。

本书所用的坐标系如下。

惯性坐标系 (i 系)。原点位于地球中心，坐标轴相对于恒星无转动，轴向定义为 OXj ，

Oyj ， OZj。其中 OZj 的方向与地球极轴的方向一致(假定极轴方向保持不变)。

14 



当地子午面

地球系

图 3.6 参考坐标系

地球坐标系 (e 系)。原点位于地球中心，坐标轴与地球固连，轴向定义为 OXe ， 。丸，

Oz刊其中 ， OZe 沿地球极轴方向 ， OXe 轴沿格林尼泊子午面和地球赤道平面的交线。地球
坐标系相对于惯性坐标系绕 OZi 轴以角速度。转动。

导航坐标系 (n 系)。是一种当地地理坐标系，原点位于导航系统所处的位置 P 点，

坐标轴指向北、东和当地垂线方向(向下)。导航坐标系相对于地球固连坐标系的旋转角

速率 ω肝、取决于 P 点相对于地球的运动，通常称为转移速率。

游动方位坐标系(w 系)。该坐标系的建立是为了避免导航坐标系在极点计算时产

生奇点。与导航坐标系类似，它也是当地水平坐标系，并绕当地垂线方向以游动角转动。

在 3.5 节将对其进行介绍。

载体坐标系 (b 系)如图 3. 7 所示，它是一个正交坐标系，轴向分别沿安装有导航系

统的运载体的横滚轴、俯仰轴和偏航轴。

罔 3. 7 载体坐标系

3.4 三维捷联导航系统的基本分析

3.4.1 相对于固定坐标系的导航

考虑相对于一个固定的即没有加速度、没有转动的轴系的导航情况。对测得的比

力分量和重力场的估计值求和来求解相对于空间固定参考坐标系的加速度分量。得到

的加速度分量通过两次积分，即可得到该坐标系中的速度和位置的估计值。
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这个过程可以用数学方式表示如下①。如图 3.8 所示，参考坐标系的原点位于 O 点，

r 表示 P 点相对于 O 点的位置矢量。

P 点相对于空间固定轴系( i 系)的加速度(用

下标 i 表示)表示如下:

d2r I 
a ， 一---: I 

dt" I 
(3. 1 ) 

3 个理想的加速度计可提供 P 点比力的测

量值:

f= 吉 1; -g 

式中 :g 表示质量引力矢量。

方程(3.2)可表示为如下形式:

剖 =f+g

(3.2) 

(3.3) 

z; 

O 

参考坐标系

- -,./- - - - - - - - - -) 

J 
/ 

/ 

, 
/ 

其

P 

X; 

图 3.8 相对于参考系的位置矢量

这个方程称为导航方程。通过适当的积分运算，就可以得到速度和位置的导航值。

通过一次积分得到 P 点相对于 i 系的速度:

drl 
V; = dt I 

二次积分得到 P 点在 i 系中的位置。

3.4.2 相对于旋转坐标系的导航

(3.4) 

实际上，在近地面导航时，常常需要知道运载体在旋转参考坐标系中的速度和位置

的估计值。在这种情况下，由于参考坐标系的转动会产生附加的外部力，由此导致对导

航方程的修改。对修改后的导航方程进行积分可直接得到运载体的地速吭，也可以利用

哥氏定理从惯性速度 V; 中求得:

dr 1 =• I = V; - ω;e X r (3.5) 
dt 1 

式中 :ω;e=[O 0 J}] T 为地球坐标系相对于 i 系的转动角速度。 x 表示矢量叉乘。

修改后的导航方程适用于相对地球的导航，这一内容将在 3.5 节进行讨论。

3.4.3 导航坐标系的选择

式(3.3)所示的导航方程，可以在任一选定的参考坐标系中解算。例如，选择地球坐

标系作为参考坐标系，导航方程的解将是以地球坐标系表示的运载体相对于惯性系或地

球系的速度估值，分别表示为 vj 和 v:②。

3.5 节将介绍一些相对于地球导航的捷联惯导系统机械编排。在各种情况下，根据

所选参考系的不同，导航方程的表达方式也不同。

①矢量和矩阵符号在本书中大量用于捷联惯导系统的数学表达式中，使用这些符号可以使公式简化，并与其他参

考书中的符号保持一致。矢最和矩阵用黑斜体字表示。

②矢量的上标表示该矢量坐标所在的坐标系。
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3.4.4 加速度计测量值的分解

加速度计通常提供相对于载体固连轴系的比力的测量值fb。为了进行导航，必须将

比力分解到所选定的参考坐标系中。如果选择惯性坐标系为参考坐标系，则可以通过矢

量fb左乘方向余弦矩阵 C~ 将其分解在 i 系中，即

t = Clfb (3.6) 

式中 :C~ 是一个 3 x3 阶的矩阵，定义了载体坐标系相对于 i 系的姿态。利用陀螺提供的

角速度测量值，通过下式求解方向余弦矩阵 C~ : 

C~ = C~JJtb (3.7) 

式中 :OL是一个斜对称阵，有

r O -r ql 
JJ~h=1 r 0 一 pl (3.8) 

L-q p O J 

这个矩阵由矢量ω~b=[P q r]T 的元素构成，ωi表示由陀螺仪测得的载体相对于 i

系的转动角速度。方程(3.7) 的推导见 3.6 节。

利用载体相对于所选参考坐标系的姿态，将比力的测量值分解到所选定的参考坐标

系中。姿态可以用许多不同的方法定义。在本节和下→节中，为了方便讨论导航系统的

机械编排，姿态的定义将采用方向余弦法。 3.6 节将对方向余弦和其他姿态表示方法进

行详细讨论。

3.4.5 系统举例

考虑相对惯性空间导航的情况，此时导航解算在 i 系中进行。方程(3.3) 在 i 系中的

表示如下:

生 1; =户 g; = Clfh + g; (3.9) 

显然，从前面的讨论中可知，导航方程的积分运算需要利用惯性导航系统中来自陀螺和

加速度计的信息。导航系统的方框图如图 3.9 所示。

速度和位置的
初始估计值

图 3.9 捷联惯性导航系统的方框图
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图 3.9 中表示了捷联惯导系统所执行的主要功能;产生载体姿态的角速度测量值的

处理、惯性参考系中比力测量值的分解、重力的补偿以及对加速度估计值进行的积分运

算(以确定载体的速度和位置)。

3.5 捷联系统的机碱编排

本节重点讨论近地面导航的惯性系统。在 3~4 节中已经讨论了如何根据方程(3.3)

进行积分得到载体速度和位置的估计值。接下来讨论的这类系统中，需要求解运载体相

对于地球固连坐标系的速度和位置的估计值，系统产生的附加外力是参考坐标系运动的

函数。本节将对应于所选的不同参考坐标系，来推导导航方程进一步的表达式[ 1] 。

系统的机械编排与其应用一起叙述。注意，这里所说的机械编排不同，是指捷联计

算方法的不同，而不是指敏感器的布局或系统机械设计的不同。

3.5.1 惯性坐标系机械编排

在这种系统中，需要在惯性系中计算运载体相对于地球的速度，即地速，用符号〈表

示。这可通过在惯性坐标系中表示导航方程(3 明导以地速表示的合 le 及其相对于
惯性系的时间导数来完成。

根据哥氏方程，惯性速度可以用地速表示如下:

dr 1 命|
dt 1, =面|ωie X 

对上式求导，且:Ie=ve ，可得
d2r I dv p I . d / , I 
一 I = -~e I +一(ω;e X r) I dt2 1, - dt 1, . dt' "';e ~ • , I 

将式(3.10)所示的哥氏方程代人式(3. 11) 的第二项中，则

d2r I dv.1 
寸= u~el +ωie X ve 叫ie X [ωie X r J 
dt" 1, dt 1 

在上式的推导过程中，瞅瞅旋转角速度是常值，则主山。
结合式(3.3) 和式(3.12) ，重新整理后得

(3. 10) 

(3. 11) 

(3. 12) 

dv.1 
U~e I = f- ω;e X ve -ω;e X [ω;e X r J + g (3. 13) 
dt 1 

在这个方程中J表示导航系统所感受的比力加速度，ω;e X ve 是由于运载体在旋转
地球表面的速度引起的加速度，通常称为哥氏加速度。在方程(3.13) 中， ωie X [ω;e X rJ 
为由于地球的转动，系统感受的向心加速度。它不能从质量引力导致的引力加速度 g 中

分离出来。由质量引力和向心力引起的加速度的总和构成了当地重力矢量，即固定于地

球上方的铅锤所对准的矢量(图 3. 10) ，用符号 gl 表示，即

gj = g- ωie X [ωie X rJ (3.14) 

将方程(3.13) 和方程(3.14)合并，给出如下形式的导航方程:
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些 I =f- ωi. X v. +g, (3.15) 
dt 1 

这个方程可以利用前面提到的上标，表示为

惯性系中的形式:

v~ = 11 - ω:.xv~+g: (3.16) 

加速度计提供的载体坐标系中比力的测量

值，用矢量 fb 表示。为了建立导航方程

(3.16) ，加速度计的输出必须分解到惯性系
中，得到fi。这可以通过矢量fb左乘方向余

弦矩阵 c~ 得到，如 3.4.4 节所述(方程

(3. 6) )。给定导航开始时刻载体的姿态信

息后，根据相对于 i 系的载体角速度的测量

值 ωL，利用式(3.7) 和式(3.8)对矩阵 C~ 进

行更新。 ωL表达式如下:

ωL=Ip 

。地球自转角速率

..........---. . 

i··
‘ •.. 

·1 

图 3.10 引力场分解图

q r] T (3. 17) 

用方程(3.6)代替式(3. 16) 中的f' ，得到如下形式的导航方程:

币 = C~fb ω;e × v;+g; 

方程的最后一项表示惯性系中的重力矢量。

惯性坐标系机械编排框圄如图 3.11 所示。

(3.18) 

姿态的初始估值

图 3.11 捷联惯性导航系统一→惯性坐标系机械编排

3.5.2 地球坐标系机械编排

在这类系统中，地速是在与地球固连的坐标系中表示的，即表示为 v:。根据哥氏方

程，速度相对于地球坐标系的变化率可用惯性系下速度的变化率来表示:

dv_ I dv_ I 
-一一=一一'::'1 -((LXV 
dt I dt I 

(3. 19) 
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用公式(3 时替苦 1 i '得
苦 1. = f - 2ωie X Ve + gj 

式(3.20)在地球系中表示为

代 = C~fb- 2ω~e X V: + g~ (3. 21 ) 

式中 :C~ 是方向余弦矩阵，用来将比力的测量值转换到地球坐标系中。这个矩阵的传递

依据以下方程:

(3.20) 

é~ = C~Il~b (3.22) 

式中 :OL是由载体相对于地球固连系的角速度 ω:b构成的斜对称阵。 ω叫:b通过测得的载
体角速度 ωL减去地球自转角速度分量的估计值ω

ω:Lb=ωL-C:ω: (3.23) 

式中 :ci=Cf ，即矩阵 C~ 的转置。

地球坐标系机械编排框图如图 3.12 所示。

姿态的初始估值

捷联惯性导航系统一一地球坐标系机械编排

这类系统的一种变化形式，可以用于相对于地球上某一固定点距离较短的导航。这

种变化形式的机械编排常应用于战术导弹相对于地面跟踪站进行的导航。在这样的系

统中，地面站提供的目标跟踪信息可与导弹上的惯性导航系统的信息进行组合，用来给

导弹提供弹道中段的制导指令。为了使导弹制导与 当地垂线铀\'"切向平顶轴

地面系统协调一致，所有提供的信息都必须在同一参

考坐标系中。

在这种情况下，可以定义地球固连参考坐标系。

该坐标系原点位于跟踪站，坐标轴分别指向当地垂线

和地球表面的切平面，如图 3.13 所示。

对于时间非常短的导航，如一些战术导弹的应

用，可以对这种系统的机械编排作进一步的简化。例

如，对于导航周期短(一般为lOmin 或更短)的情况，
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地球自转对姿态计算过程的影响有时可以忽略;在速度方程中，不进行哥氏校正也能获
得足够的导航精度。在这种情况下，姿态角可以仅根据陀螺测得的转动速率进行计算。
式(3.21 )简化如下:

元= C"J' + g~ (3.24) 

需要强调的是，仅当忽略地球自转和哥氏项所引起的误差处于导航系统允许的误差

范围内时，才能进行这样的简化。当允许的陀螺误差超过地球的转动速率，且加速度汁

的允许零偏大于因忽略哥氏力而产生的加速度误差时，才能使用简化方程。

3.5.3 当地地理导航坐标系机械编排

为了进行绕地球的长距离导航，最需要的是前面所述的当地地理坐标系或导航坐标

系中的导航信息。地球上的位置通过纬度(基准点向北或向南的度数)和经度(基准点向

东或向西的度数)来表示。图 3. 14 所示的即一个球面上的地理坐标系。具有常值纬度

和经度的线分别称为纬线和经线(子午线)。

导航数据用北向速度分量和东向速度分

量、纬度、经度和距地球表面的高度来表示。当

用前面所述的惯性系或地球系机械编排提供的

位置估计值来计算这些信息时，需要对速度的

矢量值 v; 或 v: 作进一步的转换，而且，在计算

机中精确表达地球引力场是非常困难的。因

此，当绕地球进行导航时，常选用这里所描述的

导航坐标系机械编排。

在这种机械编排中，导航坐标系中表示的 图 3. 14 地理坐标系

地速为町，它相对于导航坐标系的变化率可通过其在惯性坐标系下的变化率表示如下:

赤道

巴
服

dv _ 1 dv _ 1 
~: ' I ~: e I - [ω+ω] x v 
dt 1_ dt 1 

用式(3. 15H-t替苦 I i '则有

些 I = f - [2ωie +ω，J x 飞 +gl
dt I 

表示在导航坐标系中，则

币: = C';/' - [2ωL+ω:hJ X v: + g~ (3. 27) 

式中 :C~ 是方向余弦矩阵，用来将比力的测量值转换到导航坐标系中。这个矩阵的传递

依据以下方程:

ë~ = C~.a~L (3.28) 

式中 :Ii~b是由载体相对于导航系的角速度 ωib构成的斜对称阵。 ωL通过测得的载体角速度
ω叫叫!:;B减去导航坐标系角速度分量的估计值ω

导航坐标系相对于地球坐标系的转动角速度ω吼n求和得到 ω叫in ， II即Hω叫B阳h-ω阻 +ω吼'h 0 因此有

(3.25) 

(3.26) 

导航系机械编排的框图如图 3.15 所示。

ω:b=ω:L-c:[ωL+ω:0 ] (3.29) 
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当地重力矢量

姿态的初始估值

图 3. 15 捷联惯性导航系统一一当地地理导航坐标系机械编排框图

考虑方程(3.27) 中各项的物理意义是有益的。从这个方程中可以看出，相对于地球

表面的速度变化率由下列各项构成。

(1)作用于运载体的比力，分别由运载体

上的一组 3 个加速度计测量得到。

(2) 由旋转地球表面的运载体速度引起的

加速度的校正，通常称为哥氏加速度。它在两

维情况的影响如固 3. 16 所示。当 P 点离开旋

转轴时，由于地球的转动，它在空间描绘出一条

曲线。

(3) 运载体在地球表面运动导致向心加速

度的校正。例如，在地球表面朝着东向运动的

运载体，相对于惯性坐标系描绘出的是圆形轨

迹。沿着这条轨迹运动的运载体，将受到指向

地球中心的力的作用，力的大小等于运载体的

质量、运载体的线速度及其相对于地球转动速

率的乘积。

图 3. 16 

必\-i 虚线表示在旋积
-j\‘地球表面上从0
点JI.IR点的轨海

R' 

哥氏加速度效应说明

(4) 作用于运载体的外部重力的补偿。它包括由质量引力引起的万有引力和由地

球转动引起的运载体的向心加速度。由于运载体在空间中的运行轨迹是圆形的，因此即

使运载体相对于地球是静止的，后一项也会存在。

用一个简单的例子来说明哥氏效应的重要性。考虑一个运载体从北极发射，飞向纽

约的情况。假定运载体以 36∞mile①Yh 的平均速度飞行。在大约 lh 的飞行过程中，地球

将转过大约 IS。角，这在纽约所处的纬度上大约为师Omile。因此，若在飞行过程中不对

其所安装的惯性制导系统进行哥氏校正，运载体将会到达芝加哥地区而不是最初的目的

地纽约。

( 1 mile{ 英里) = 1. ω9km 
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3.5.4 游动方位导航坐标系机械编排

在上 3.5.3 节描述的当地地理导航系机械编排中，由于导航系统在地球表面运动，n
系必须不停地转动，以保持它的 z 轴与真北方向平行。为了在全球范围内满足这个条
件，当导航系统在地球极区表面运动时， n 系必须以比低纬度更高的旋转速率绕 z 轴旋
转。图 3. 17 所示的近极点导航示意图，对这种情况进行了说明。从图 3. 17 中明显看出，
在地球极点附近为了保持 Z 轴指向极点，当地地理导航坐标系绕 z 轴转动的速率将会变

得很大。通过极点附近时，航向很快变化 180 0。在极限情况下一二直接穿越极点时，转

动速率将会变得无穷大。

、

‘ 、

.. 、
、

、
、

导航系喇

导航系喇

近极点轨迹

图 3.17 地理参考系在极点异常

下面用数学方法对此作一说明。导航坐标系的旋转速率(即转移速率) ，可表示成分

量形式:
T且

，
她-
h

u
一
+

P
也
-

u-R 
}En t咐

一
+

--o 
-R -En 

E-+ 们U
一

fnu -DH 
ω
 

(3.30) 

式中 :VN 为北向速度内为东向速度 ;R。为地球半径 ;L 为纬度 ;h 为距地球表面的高度。

可以看出，在地理极点，转移速率的第三项变得不确定。

避免产生这种奇异的方法之→是采用一种游动方位机械编排，使得 ωen的 z 向分量

为零，从而得到具有全球导航能力的导航系统。游动坐标系是一种随运载体在地球表团

运动的当地水平坐标系，如图 3.18 所示。然而，正如它名称的含义，真北方向和游动坐

标系 z 轴之间的方位角随运载体在地球上的位置而变化。选择这种机械编排的原因，是

为了避免当运载体穿越北极或南极时，游动坐标系相对地球方位的不连续性。

游动方位系统的导航方程，在形式上与式(3.27 )相似，其构成如下:

内 = Clf' - [2C:ω:+ω:wJxv:+g~ (3.31) 

对这个方程积分得到运载体在游动方位坐标系中地速的估计值可。然后利用它得

到游动方位坐标系相对于地球的旋转速度 ωL。游动方位坐标系和地球坐标系之间的方

向余弦矩阵 c: 可利用下式进行更新:

t: = c:n:w (3.32) 
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当地地理坐标系 游动方位坐标系

图 3. 18 游动方位坐标系说明

式中 :n:w是由角速度矢量 ωL的元素构成的斜对称阵。这个过程通过迭代进行实施且能

够避免任何奇异。关于游动方位坐标系和机械编排的进一步介绍，见参考文献[ 1 ]。

3.5.5 捷联系统机械编排小结

本节对几种可能用到的捷联惯性导航系统机械编排进行了概述。进一步的介绍见

参考文献[ 1 ]。机械编排的选择取决于系统的应用。虽然所描述的任何一种方式均可用

于近地球的导航，但远距离导航普遍选用当地地理导航坐标系机械编排。游动方位坐标

系提供了全球的导航能力。这些机械编排提供的导航数据是北向速度、东向速度、纬度

和经度，而且可以使用相对简单的重力模型。对于近距导航，可以采用与地球固连参考

坐标系。

3.6 捷联姿态表达式

3.6.1 概述

现在考虑用一套捷联陀螺敏感器在运载体内建立参考坐标系的方法，运载体可绕任

意方向自由转动。运载体相对于指定参考坐标系的姿态，以一组数字形式储存在运载体

的计算机中。利用陀螺提供的转动速率的测量值，储存的姿态信息可以随着运载体的转

动而更新。

在下面的讨论中，坐标系是指右手直角坐标系，在这种坐标系中，从原点看，沿每一

根轴的顺时针方向定义为这根轴的正向转动，如图 3. 19 所示。负向转动正好相反，即为

逆时针方向。全书都采用这个约定。

必须记住的是，当绕不同的轴系作一系列转动时，载体姿态的变化不仅是绕每根轴

转动角度的函数，而且还是转动顺序的函数，如图 3.20 所示。虽然图 3.20 中所示的情况

有些极端，但非常清楚地表明，转动的顺序尤为重要。

如图 3.20 所示，转动的定义相对于右手直角坐标系 Oxyz。左半图转动的顺序如下:

先绕俯仰轴 y转动 90 0 ，再绕偏航轴 z 转动 90 0 ，最后绕俯仰轴 y 转动 _90 0。依次完成转

动后，可以看到绕横滚轴 Z 发生了 90。的净转动。在右半图中，转动的顺序正好相反。虽

然转动结束时，载体的横滚轴仍对准在原来的方向，但横滚轴 Z 发生了 -90。的净转动。
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x轴正向转动

z轴正向转动

图 3. 19 轴系转动的定义
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罔 3.20 载体转动顺序的影响

Itl此，各个轴的转动顺序是不可交换的。很明显，如不考虑轴系的转动顺序，在计算姿态

时将会引起很大的误差。

载体相对于参考坐标系的姿态可以用不同的数学表达式来定义O 每种方法的相关

参数储存在计算机中，随着运载体的转动，利用捷联陀螺提供的转动速率的测量值进行
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更新。这里叙述 3 种姿态表达式如下。

(1)方向余弦。在 3.5 节介绍的方向余弦矩阵是一个 3 x3 阶的矩阵，矩阵的列表示

载体坐标系中的单位矢量在参考坐标系中的投影。

(2) 欧拉角。从→个坐标系到另→个坐标系的变换可以通过依次绕不同坐标轴的 3

次连续转动来定义。从物理角度看，欧拉角表示法可能是最简单的方法之一。这 3 个角

与稳定平台上一套机械框架①测量的角度相二致。稳定平台的轴系代表参考坐标系，平

台外框通过轴承与运载体相连。

(3) 四元数。四元数姿态表示法，通过绕参考坐标系中二个矢量的单次转动来实现

一个坐标系到另一个坐标系的转换。四元数是→个具有四个元素的矢量表达式，各个元

素为矢量方向和转动大小的函数。

在下面的小节中，将对每一种姿态表示法进行详细描述。

3.6.2 方向余弦矩阵

3.6.2.1 概述

方向余弦矩阵，在此用符号 c; 表示，是一个 3 x3 阶的矩阵，矩阵的列表示载体坐标

系中的单位矢量在参考坐标系中的投影。 C~ 的分量形式如下:
1
1
l
B
l
i
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333 123 ρ
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(3.33 ) 

第 i 行、 j 列的元素表示参考坐标系 i 轴和载体坐标系j 轴夹角的余弦。

3.6.2.2 利用方向余弦矩阵进行矢量变换

在载体坐标系中定义的矢量 rb ，可以通过该矢量左乘方向余弦矩阵 C~ 表示在参考

坐标系中:

r" = C~rb (3.34 ) 

3.6.2.3 方向余弦矩阵随时间的传递

c; 随时间的变化率如下:

Cf l-sc;.c~ (t + 8t) - C~ ( t) 
b = 11m 一一= lim - 0 ' - - D , - , (3. 35) 
D 6t---O 8t 8,---0 8t 

式中 :C~ (t) 和 C~(t+8t)分别表示 t 时刻和 t + 8t 时刻的方向余弦矩阵。 C~ (t + 8t) 可以

写成如下两个矩阵的乘积形式:

C~(t + 8t) = C~(t)A(t) (3.36) 

式中 :A( t) 是一个联系 b 系从 t 时刻到 t + 8t 时刻的方向余弦矩阵。对于小角度转动，

A(t) 可以表示如下:

①框架是一个刚性的机械结构，它可以绕单根轴自由转动以隔离该轴向的角运动。如果一个稳定平台由 3 个这样

的框架支撑，且框架的回转轴相互垂直，就能将平台与载体的运动相隔离。
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A(t) = [1 + 8ψ] 

式中:1是一个 3 灿的单位阵，且有

r 0 - 8ψ8θ1 

8ψ= I 8ψo -8φ| 

L _ 8θ8φo .J 

(3.37) 

(3.38) 

式中:怖、8θ 和 8φ 分别表示 b 系绕其偏航轴、俯仰轴和横滚轴在 8t 时间间隔内转动的小

角度。在 8t 趋近于零时，小角度近似是有效的，而且转动的次序变得不重要。

在式(3.35 )中代替 C~(t+8t)后得

è~ = C~ lim 坐 (3.39)
- 8'• o III 

在 8t 趋近于零时，8ψ/也是角速率矢量 ω~b = [ωx ωy ωz] T 的斜对称阵形式，表示

b 系相对于 n 系在载体轴系的转动角速率，即:

lim 毕= fl:.h (3.40) 

代入式(3.39) ，得

式中

8t一咱 ðt 

C;=c:oib 

r 0 

n~b =ωz 
L.. _α'y 

-α'z 

O 

w Z 

(3.41) 

(3.42 ) 

式(3.41)所示的等式，可以在捷联惯性导航系统的计算机中解算，以跟踪载体相对

于选定参考坐标系的姿态。它的分量形式如下:

CIl = C12W Z - C13 W y C12 = C 13α儿 - CIl W z C 13 = CIl wy - CI2 W , 

C21 = C22ωz - C23ωy C22 = C23ωx - C21ω C23 = C21ωy - C22ωx (3.43) 

C31 = C32W z - C33 α'y C32 = C33 白'x - C31α'z C33 = C31 w y - C32W X 

3.6.3 欧拉角

3. 6. 3. 1 概述

一个坐标系到另一个坐标系的变换，可以通过绕不同坐标轴的 3 次连续转动来实

现。例如，从参考坐标系到一个新坐标系的变换可以表示如下:

绕参考坐标系的 z 轴转动 ψ 角;

绕新坐标系的 y 轴转动 θ 角;

绕新坐标系的 Z 轴转动 φ 角。

ψ 、0 和 φ 称为欧拉转动角。由于欧拉角的物理特性显著，这种类型的表示方法应用

得较为普遍。在平台式惯性导航系统中，欧拉角可以通过 3 个框架之间的角传感器

测量。
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3.6.3.2 利用欧拉角进行矢量变换

3 次转动可以用数学方法表述成 3 个独立的方向余弦矩阵，定义如下:

绕 z 轴转动 ψ 角，有

r cosψSlllψ01 
c, = 1 - sinψcosψ01 

L 0 0 1 J 

(3.44) 

绕 y 轴转动 θ 角，有
1lIta--J AU no -mom 

EC n
u
'
且

O
U

QVQV 

侃
。

-
m

PLUSU 「
E
E
B
E
E
t
E
E
E
L

= ,C 
(3.45 ) 

绕 z 轴转动中角，有

rl 0 0 1 

c3 = 1 0 cosφSlllφ(3.46) 
LO - sinφcosφ」

因此，参考坐标系到载体坐标系的变换可以用这 3 个独立变换的乘积表示如下:

c: = c3c2c' (3.47) 

同样地，从载体坐标系到参考系的变换可以由下式给出:

c;=cf=CIc;c! (3.48 ) 

rcosψ-SlllψOlr cosO 0 sinOlrt 0 0 1 
c~ = 1 sinψcosψ011 0 1 0 11 0 cosφ- sinφ1= 

L 0 0 1 JL - sinO 0 cosOJLO sinφcosφ 」

l「广ωm叫sO咖蜘叫0阮伽cω0
cosO伽s幻IIIψcosφcosψ+ S剑III呻φs剖IIIω0仇s剑III呻ψ-s贝IIIφcωosψ+ cosφsinOs创s剖IIIψI (3.49) 

Slll呻o sinφcωosθcosφc∞osθJ 

式(3.49) 就是用欧拉角的形式表示的、式(3. 33 )定义的方向余弦矩阵。

对于小角度转动，有 Slllφ→φ ， sin(J-• 0 , sinψ→ψ，而这些角度的余弦接近于 1。代入式

(3.49) 中，并且忽略小角度的乘积，则通过欧拉转动所表示的方向余弦矩阵近似简化为

斜对称阵形式:

r 1ψθ1 
c~ = Iψ1φ(3.50) 

Lθφ1 J 

这种形式的矩阵用于第 11 章，表示在载体姿态实时计算中，连续更新之间姿态发生

的微小变化。在第 10 章和第 12 章，用来表示估计的方向余弦矩阵的误差。

3.6.3.3 欧拉角随时间的传递

根据前面所述的框架方法，φ 、θ 和 ψ 为框架角，φ 、6 和收为框架角速率。框架角速

率与载体角速率 ωx 、ωy 和叭的关系如下:
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[:: ]附问 r
O

ω = 10 I+C31 ÓI+ C3C21 0 
ωJ LOJ LOJ L t/J 

这个等式整理成如下的分量形式:

cþ = (ωysinφ+ωzcosφ)tanθ+ωz 

。 =ωyCOSφ-ωzsinφ

t/J = (ωysinφ+ωzcosφ)secθ 

(3.51 ) 

(3.52) 

这种形式的等式可在捷联系统中进行解算，用来更新载体相对于所选参考坐标系的

欧拉转动。然而，在 θ= 土 90。时，由于币和收方程的解变得不确定，因而式(3.52 )的使

用受到限制。

3.6.4 四元数

3.6.4.1 概述

四元数姿态表达式是一个四参数的表达式。它基于的思路是:一个坐标系到另一

个坐标系的变换可以通过绕一个定义在参考坐标系中的矢量μ 的单次转动来实现。

四元数用符号 q 表示，它是一个具有 4 个元素的矢量，这些元素是该矢量方向和转动
大小的函数。

q = [} rω| b I I (μ/μ) sin(μ/2) I 

c I I (μy/jμ) sin(μ/2) I 
d .J L (μ/μ) sin(μ/2) J 

式中 :/-Lx ..JLy ..JLz 是角矢量μ 的分量，μ 是其大小。

(3.53 ) 

定义μ 的大小和方向是使参考坐标系绕μ 转动一个角度 μ，就能与载体坐标系
重合。

四元数也可以用其分量 α 、 b 、 c ， d 表示成一个具有 4 个参数的复数形式。 a 为其实
部 ， b 、c 、d 为其虚部。

q = a + ib + jc + kd (3. 54 ) 

这是更常用的具有一个实部和一个虚部的两参数 x= α+ ib 复数的扩展，读者可能对
该复数形式更为熟悉。

两个 4 元数 q= α+ ib + jc + kd 和 p = e + if + jg +灿的乘坝，按照复数运算法则计

算，有

因此，有

i.i=-1 i.j=k j.i=-k 

q • p = (a + ib + jc + kd) (e + if + jg + kh) = 

eα- 乌f - cg - dh + (af + be + ch - dg) i + 

(ag + ce - bh + dJ) j + (ah + de + bg - φk 

此外，四元数的乘积也可用矩阵形式表示:
(3.55 ) 
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「 α -b

Ib α 
q "P = I 

I C a 

Ld - c 

:;二nl (3.56 ) 

3.6.4.2 利用四元数进行矢量变换

在载体系定义的一个矢量 rb 可以直接利用四元数将其在参考系中表示为 rn 0 首先
定义一个四元数 rb' ，它的虚部等于 rb 的相应分量，标量分量为零。也就是说，如果:

r b = ix + jy + kz 

r b
' = 0 + ix + jy + kz 

参考系中的 rn 表示为

r n
' = qrb'q' 

式中 :q" = α- ib - jc - kd 是四元数 q 的复共辄。

因此，有

(3.57) 

r n = (α+ ib + jc + kd) (0 + ix + jy + kz) (α- ib - jc - kd) = 

o + 1 (a2 + b2 - c2 - d2) X + 2 (bc - αd )y + 2 (bd + ac) z fi + 

12(bc + ad)x + (α2 _ b2 + c2 _ d2)y + 2(cd - ab)zlj + 

12(bd - αc ) x + 2 (cd + ab )y + (a2 一 b2 _c2 +d2)zlk 

rn'也可表示成如下的矩阵形式:

(3.58) 

r n
' = C'rb

' 

式中
唱
·
·
·
·
-
A

Obr rE·E·-··· 
= ." ,, 电••••••• 

, 

oc 
n
v
A
υ
 

, ........ 

. 
= FIV 

且

r (α2 + b2 _ c2 _ d2) 

C = I 2(bc + αd) 

L 2(bd - αc) 

上式等价于

2(bc - αd) 

(α2 _ b2 + c2 _ d2) 

2(cd + αb) 

、
、
.
，
，

ny 
ζ
J
 

句
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，
t

飞

『...... 

』
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·
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l
l
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」
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咽
，
.

EG 

-
-
飞
/
+
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2
C
 

+-dd 'oc'b xx-

咽
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，
，
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、
、

r n = Crb 

与式(3.34)相比可知 ， C 等价于方向余弦矩阵 C~ 。

3.6.4.3 四元数随时间的传递

四元数 q 按如下的等式传递:

d =0.5q-pL 

这个等式可以用 q 的分量表示成矩阵形式，且P:b = [0 ，叫~r ， ~ll下式所示:
- b - c - dlr 0 1 

- d c 11ω. I 

a -bllωy I 
b α .JLω 」

(3.ω) 

piv 

α
J
U
-

G
E
O
C

，

α
 

「
E
B
E
l
l
-
-
l
a
L

，
、J

OU --
叮
E
E
B
E
B
E
E
-
-
·
·
E
E
E
E
E
J

α
r
0
.
C
E
G
 

「·
·
'
'
E
E
E
B
E
l
t
E
E
E
E
L

= -
n哩 (3.61) 
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I!P 
å = - O. 5(bω% + cωr + d，ω.) 

ó = O.5(αω% - d，ωy + c，ω.) 

ë = O.5(d，ω% +αωr - bω.) 

d = - O. 5( Cω% - bωr - aω.) 

(3.62) 

在捷联导航系统中解算这个方程，就可以得到定义载体方位的四元数参数。然后可

用四元数参数来计算等效的方向余弦矩阵，或直接利用这些参数将测量的比力矢量变换

到所选的参考坐标系中(参见式(3.57) )。

3.6.5 方向余弦、欧拉角和四元数的关系

如前面几节所述，方向余弦可以用欧拉角或四元数表示如下:

I ClI C12 C13 I 

C~ = I r.. r.. r.. I = b 一 lι21ι22ι231-

L C31 C32 C33 ..J 

SlnφSlnψ+ cosφSlnθCOSψ1 [「「c∞oω州呻仇S(J伽如叫0阮伽cωo
c∞OSθs创mψcωOSφc∞OSψ+ S创mφSlnθSlnψ - SlnφCOSψ+ cosφsìn(Jsìnψ1= 

一 s剑ìn叫(J S剑mφc∞OSθ COSφCOS(J J 

rhtJJ) …)…;J 
2(bc + ad) ( α2 _ b2 + c2 _ d2

) 2 (cd - ab) 

2(bd - αc) 2(cd + αb) ( α2-b2-c2+d2) 」

(3.63 ) 

通过比较上述等式的各个元素，四元数可以直接用欧拉角或方向余弦表示。同样

地，欧拉角也可以用方向余弦或四元数表示。下面几节将对它们之间的某些关系进行

总结。

3.6.5.1 用方向余弦表示四元数

对于小角度位移，四元数参数可以用下面的关系式推导:

α=÷(1+C11+C22+C33)1/ 

b = 主(C32 - c23 ) 
件α

c =主(c13 - c31 ) 
件α

d = 于 (C21 -句)
4α 

(3.64) 

考虑、方向余弦元素的相对大小，谢伯特提出了由方向余弦求解四元数的更全面的

算法[2] 。
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3.6.5.2 

3.6.5.3 

用欧拉角表示四元数

α= …生~~n 旦…业 1 ............生n._ 旦SIn业--- 2 --- 2 --- 2 . ---- 2 …… 2 一 2

b = sin 生COS 旦COS 业- COS 生SIn旦SIn业2 --- 2 --- 2 --- 2 ---- 2 ---- 2 

C == COS 生SIn立COS 业+ sin 生COS 旦SIn业--- 2 ---- 2 --- 2 . ---- 2 … 2 ---- 2 

d = COS 生COS 旦SIn业+ sin 生SIn旦COS 业2 --- 2 ---- 2 . ---- 2 ---- 2 --- 2 

用方向余弦表示欧拉角

(3.65 ) 

可以按下述方法直接由方向余弦推导出欧拉角。当 0 笋 90。时，欧拉角可由下式

计算:

φ=amnctl 

θ = arcsin[ - C31 ] 

ψ=arcMIEl 

(3.66) 

当 θ 趋近于 τ/2 时，由于分子、分母同时趋近于零，式(3.66 )中的 φ 和 ψ 变得不确

定。在这种情况下，可以利用方向余弦矩阵的其他元素求解 φ 和 ψ。利用在式(3.66 )中

未出现的方向余弦矩阵的元素 C12 、 C 13 、C22和 C23来解决这个问题，如式(3.67) 所示:

C23 + C12 = (sinθ- 1) sin(ψ+φ) 

C13 -C22 = (sinθ- l)cos(ψ+φ) 

C23 - C 12 = (sin8 + l)sin(ψ-φ) 

C13 +C22 = (sinθ+ 1 )cos(ψ-φ) 

当 θ 趋近于+ 71"/2 时，有

川=…lrzi
当 θ接近于 -τ/2 时，有

ψ+φ=…!::7327 

(3.67) 

(3.68) 

方程(3.67) 和式(3.68) 提供了当 0 趋近于 τ/2 时，φ 与 ψ 的和与差。当 8 = + 71"/2 

时，不能单独求解 φ 与 ψ，因为这两个角变成绕平行轴(垂直轴)的测量，也就是说，失去

了一个转动自由度。这相当于在一套机械框架中，由于俯仰框架(内框架)转动 90 0 ，导致

的"框架自锁"的情况。

当 θ 趋近于 +τ/2 时，可以任意选择 φ 或 ψ 满足其他条件，而另一个角满足式

(3.68) 。当 0处于+霄/2 区域时，为了避免在连续计算中 φ 或 ψ 的值产生突跳，可"冻

结"一个角度(例如 φ) 的当前值，而利用式(3.68) 来计算 ψ。在下一个循环中"冻结"ψ
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而利用式(3.68)来计算 φ。这种在连续的循环中单独更新 φ 或 ψ 的过程将一直持续，直

到 θ 不再处于+节12 区域。

3.7 详细导航方程

3.7.1 用分量形式表示的导航方程

对于地球上工作在当地地理坐标系中的导航系统，如 3.5.3 节所述，导航方程可表

示成如下形式:

v: = r - (2ωL+ω:n) X V: + g~ (3.69) 

式中: v: 表示运载体相对于地球的速度在当地地理坐标系中的值，坐标轴的方向分别沿

真北、东向和当地垂线方向，其分量形式为

V: = [VN VE vu]T (3.70) 

r是由→组 3 个加速度计测量的比力矢量，分解到当地地理参考坐标系中为

r = UN fE fD]T 

ω:是当地地理坐标系中地球的自转角速度:

(3.71) 

ω: = [{kosL 0 - flsinL] T (3. 72) 

ω:n表示当地地理坐标系相对于地球固连坐标系的转动角速率，即转移速率，其值可

以用经度和纬度的变化率表示如下:

ω:n=[JhsL-L -AiIIL]T 

使 l' =vE/(Ro +h)cosL ,L=vN/(Ro +h) ，得

以= f VE _ V N _ 生些主(
LRO+h Ro+h Ro+hl 

式中 :R，。为地球半径 ;h 为距地球表面的高度。

(3.73) 

(3.74) 

g~ 是当地重力矢量，它由地球的质量引力 (g) 和地球转动产生的向心加速度(ω阳 X

ωie xR)组成。因此，可以写成:

( sin2L 飞d (Ro + h) I l> u u.1J 

g~ = g- ω'ie X ldie X R = 卜二丁一一I 0 I (3.75 ) 

U + cos2LJ 

导航方程可以表示成如下的分量形式:

VN = fN - VE (2fl + 1') sinL + vuL + 缸=

fN - 2Dv
E
sinL +叩YD-4tanL+ 位

Ro + h . ~O (3.76) 

VI:: = fE + VN (2(J + i') sinL + VIJ (2 fJ + 1') cosL - ηg= 
们n

fE + 2fl( vNsinL + v lJ cosL) 写': h (VIJ + VN叫 - TJg (3.77) 

VIl =儿 - v r,; (2fl + ?}cosL - vNL + g = 
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r + VIU 
fD-20JECOSL-l一-;'+g (3.78) 

Ro + h 
式中 :ç 和 η 为由于重力异常造成的当地重力矢量方向相对于当地垂线方向的角度偏差，

详见 3.7.4 节。

纬度、经度和距地球表面的高度由下列公式给出:

-
L
M
F
L

一·
·
t
n

N
一
+
时
一
+

制U
-
e
a
-

-
o
u

、ι
J
-
A
U

-
R

叫
一
R

== LJ 
(3.79) 

(3.80) 

后 =-VD (3.81) 

在以上的方程中，假设地球是一个理想的球形。此外，假设地球重力场不随导航系

统在地球上所处位置或它距地面的高度变化而变化。

为了补偿这些假设引起的误差，以便在地球表面进行精确导航，必须对导航方

程进行修正，这将在下面几节进行简单描述。需要知道这些影响更详细的分析的读

者可参考布列丁 [3] 、史泰勒和温特[4] 的教科书，这些书对这方面的内容进行了详细

讨论。

3.7.2 地球的形状

从以上的分析可以明显看出，为了使用惯性装置确定运载体在地球上的位置，必须

对地球的形状作一些假设。到目前为止假设的球体模型不能满足高精度导航的要求。

由于在两极地球略微扁平，通常把地球视为一个参考椭球，这更接近于地球真实的几何

形状。地球上的导航包含确定相对于一个导航网格的速度和位置，这个导航网格是基于

参考椭球的，如图 3.21 所示。

相应于这个模型，定义下列参数:

长半轴 R

短半轴 r =R (1 一刀

椭球扁率 f= (R -r)/R (3.82) 

椭球偏心率 e = [f(2 -刀]山
对应于上述定义的参考椭球地球模型，子午面曲率半径(RN ) 和横向曲率半径(RE )

可以由下列方程导出:

R R(1-J) -
N-(1-e2sin2L)ν 

(3.83 ) 

Rv = R -二

E -(1-e2sin2L) 川
(3.84) 

纬度和经度的变化率可用 RN 和 RE 表示如下:

L=~ -
RN + h 

(3.85 ) 

vEsecL 
1'= 一一一一 (3.86) 

RE + h 

在前面的公式中，使用了曲率的平均半径凡 ， Ro = (RERN ) 川。两极的变平使得球形
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地球模型的平均半径和测量的极点半径之间具有大约 20km 的差别。

类似地，传递速度采用下述形式:
r V E - VN - vEtanLl T 

ωn = l瓦可瓦工h RN + h J 

在 3.7.4 节中，将进一步讨论地球的形状和基准参考模型的选择。
在图 3.22 中，说明了地心纬度和大地纬度的区别(见 3.7.4 节)。

北

极轴

地球表面
(未按比例)

当地子午面

11 
H川……----.……….R.....…-------………叫 地心纬度

(3.87) 

图 3.21 参考椭球 图 3.22 地心纬度和地理纬度

地球表面某一点的地心纬度，是指通过该点和地球中心的直线与赤道平面的夹角。

地球表面某一点的地理纬度，是指通过该点，且垂直于参考椭球上该点法线的直线和赤

道平面的夹角。

3.7.3 基准参考模型

地球表面形状很不规则，可以通过不同的方法对其建模。

吼地形学模型表示地球的物理形状和海洋的平均水平面。

大地测量学模型所表示的地球表面，所有点的当地重力矢量都垂直于该表面，即一

个"等位面"这种形状称为大地水准面。

大地测量学是用来研究地球大小和形状的一门学科。这里用大地导航这→术语来

表示适当考虑这种形状的导航。大地测量学的相关内容和应用于测绘地图、勘测和导航

的大地测量学的基准点将在下面的段落中讨论。如果想对这方面内容和完整的术语定

义有更详细的了解，读者可以参考邦福德( Bomford)所著的参考文献[5Jo

由于地心和地球表面物质的变化导致当地重力的变化，重力的变化又导致大地水准

面，即重力表面的不规则。它虽然比用地形学模型表示的实际的地球物理表面要光滑得

多，但仍很不规则，不能用作确定空间坐标的表面。对于地球导航，使用了一种更接近于

大地水准面模型的几何学形状一一椭球体。本书中，这是一种绕一个椭圆短半轴旋转而

成的三维形体。有时用术语扁球来代替椭球。

大地基准点用来定义椭球和它相对于地球的位置关系。与轴的定义相结合，大地基

准点定义一个三维的地理坐标系统;三维是指大地纬度、经度以及椭球高度(距椭球表面

的高度)。

实际上，垂直位置的定义并不是相对于椭球表面的，因为椭球表面不能提供用于测
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量的物理参考点。大地水准面(近似于平均海平面)提供了更便利的垂直参考。因此，更

常用的是平均海拔高度。对陆基测量问在规定的一段时间内，作为零基准点的参考水
平面定义为选定海岸的平均海平面，或者几个位置平均海平面的平均值。陆地测量应参

照所选的垂直基准面。英国的垂直基准面为 ODN (Ordnance Datum Newlyn) ，美国的是

"北美垂直基准面 1988" (NAVD88) 。

定义一个接近于整个地球形状的大地基准面是可能的。图 3.23 是由世界大地测量

系统委员会 1984 年定义的一个基准面一-WGS-84 模型[7) 。图 3.24 讨论了该模型地

球速率的值。

长半轴

短半轴

R ;6378137.伽E

r; R(l-f) ;6356752.3142m 

椭球的扁率

椭球偏，心率

f; (R-r)IR ;11298.257223563 

e; [f(2-f)]ll2 ;().0818191908426 

地球自转角速率(见图3.24) n ;7.292115 x lQ-sradls 

图 3.23 WGS -84 模型①

太阳日;24h

恒星日 =23h 56min 4.ls 

地球日=1周/恒星日=7.292115 x 10-sradls 

=15.04106nh 

图 3.24 太阳日和恒星日

(15.041凶7刀。

1 恒星日 1

L三哩良/

为了提供某一特定区域的精确模型，定义了许多用于测绘地图、勘测和导航的大地

基准点。如英国军用勘测(OSGB 1936) ，英国国家网格图 (British National Grid) 。这样的

区域性基准点，随时间不断增加，这样，应用区域可能会相互重叠。因此，当根据经度和

纬度来确定地球上的一个位置时，还需要指定相应的大地基准面或地理参考坐标系。与

一般常识相反，仅靠坐标并不能充分定义一个精确的位置。

一个太阳日持续周期为 24h ，是指地球上的一个固定点连续两次指向太阳的时间区

间。恒星日表示地球在空间转动到相同的方位所需的时间。恒星日稍短于太阳日，周期

为 23h56min4.1s。地球每一个恒星日在几何上转一圈，而不是 24h。这就是地球自转速

① 苏联提出的类似模型 SGS -90 或曰 -90，在附录 D 中讨论。
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率有些奇异的原因。

等纬线和等经线在三维空间里是弯曲的，但可以通过投影描绘在一个平面上。在平
面上的直角坐标系叫做坐标网格。利用大地测量学参考椭球作为投影的基础，可用不同

的方法将地球表面影射到三维空间。

将这个参考椭球影射到一个圆柱体、圆锥体或平面上可以得到平面网格系统，如图

3.25 所示。它要求元和 y 轴必须是正形的，也就是说有相同的比例。

圆柱体

天顶 困锥体

图 3.25 应用于地图绘制的正形投影

图 3.26 是标准麦卡托(Mercator) 圆柱投影法，它通过将圆柱体放置在地球上、并在

赤道与其相切的方法获得。地球上的某一个点，通过地心和该点的连线将其投影到圆柱

体内侧(如图 3.26 中 ， X 到 x' ， y 到 y')。当所有点都投影到圆柱体之后，将它展开放平。

这类投影方式形成了最常见的世界地图。

麦卡托法对导航来说是很有用的投影方法，因为地球上的方位指示跟投影的方位指

示十分相似。但是，距离和面积在小比例尺地图上会产生变形。麦卡托圆柱投影法以及

其他投影法都不能保持比例或者面积不变。例如，利用标准麦卡托圆柱投影法，沿赤道

的距离可以精确地表示出来，但是更高纬度地区的距离就会被放大。结果，格陵兰看上

去就跟南美洲-样大，而实际上前者只是后者的 113 0
可利用各种投影技术来克服区域地图的失真，建立一个适用于所关注的位置的地图

或直角网格系统。例如，图 3.27 所示的兰伯特( Lamhert) 圆锥投影法，准确地表现了圆锥

和参考椭球交汇点的周边区域。此外，还可以利用圆柱体或圆锥体，在接近所关注位置

的地方将参考椭球分成两部分。这样可以使毗邻交汇点以及交汇点之间区域内的失真

减小，并提供两条水平的纬线和最小的垂直失真。

最常用的一种投影方法是通用横向麦卡托(UTM) 投影法。它采用的原理与标准麦

卡托投影法相同，不同的是圆柱体旋转了 900 ，这使得圆柱体和地球的相交点位于子午线

上，如图 3.28 所示。为了使失真最小并保证精度，仅仅在指定的中央子午线附近很小的

带状区域内使用这种技术。 UTM 投影法在世界范围内广泛使用。

UTM 系统采用横向麦卡托投影法，将区域按照经度宽为6。的标准进行划分。 UTM 区
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图 3.26 标准麦卡托投影 图 3.27 兰伯特圆锥投影法 图 3.28 通用横向麦卡托投影

域以字母数字组合的方式进行标志;从 1 -ω 进行编号。 1800W - 1740W 区域编号为 1 ，往

东逐渐增加，一直到 1740E - 1800 E 区域编号为ω。因此网格 32 即为经度 60 -12。的区

域。 UTM 网格进一步将位于 -800 - +80。纬度的区域以每 80~J分，并依次用从 c-x 的字

母来标志，其中除去字母 I 和 O(例如 640S - 560S 用字母 E 表示)。

任何 UTM 网格区域都可以在图 3.29 中表示出来，图中中央子午线是一个奇数，并且

是 3 的倍数。网格北向与真北向只有在沿着中央子午线的方向和赤道上才是一致的。

其他所有点上都会存在差异，被称为"交会"。值得注意的是，在中央子午线的右边，真北

向处于网格北向的西边，而在中央子午线的左边，真北向处于网格北向的东边。

真北向

阳向4/!\\ 时

飞在营黯 ---~-I------------t 一一…飞十一班豆豆智
北半球

赤道

南半球

才
l
l
l
l

fli 

中央子午线

图 3.29 通用横向麦卡托网格区域

3.7.4 地球上万有引力的变化

如前所述，加速度计提供的测量值，是运载体相对于惯性空间的加速度和导航系统

所在地万有引力的差值。为了确定满足近地面高精度导航要求的真实加速度的估计值，

需要建立精确的地球重力场模型。当然，这同样造用于靠近具有重力场的其他天体的
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导航。
在前面导航方程的推导过程中，假设重力矢量垂直向下，即沿参考椭球的法线方向。

实际上，重力矢量的大小和方向随着地球表面的位置和高度而变化。这是由于地球质量
引力和重力矢量之间的变化造成的;离心加速度成为纬度的函数。此外，由于地球质量
分布不均匀，导致重力随地球上的位置而变化。重力矢量的大小和方向与计算值的偏离

称为重力异常。

布列丁对地球重力场的数学表达进行了更深入的讨论[匀。当地重力矢量与垂线之

间的偏差，可以用绕当地地理坐标系北向和东向轴的偏差角来表示如下:

gj = [~g ， - η~ ， g]T (3.88) 

式中:王为子午线偏差，η 为垂直于子午线的偏差。子午面内的偏差如图 3.30 所示。

/ 

当地子午面

地理(大地)纬度

重力异常导致的当地垂线偏差图 3.30

地球表面的垂线偏差可达到飞

对某些高精度的应用，重力矢量的精确信息就变得非常重要。例如对于海上导航，

垂线偏差是一个影响导航精度的非常重要的因素。重力大小的精确信息对测试高精度

的加速度计(零偏小于 10 -5 g)也是至关重要的。同样，大地勘测和重力梯度测量，也要求

重力矢量的精确测量。

重力随纬度变化的各种国际模型已在有关文献中给出。史泰勒和温特给出了在海

平面内 (h =0) ， 重力矢量的大小随纬度的变化关系和重力矢量随高度的变化率表
达式[4]

g(O) = 9.780318 (1 + 5. 3024 x 1O -3 sin2L - 5. 9 x 1O-6 sin22L) m/s2 

d.!!"(O) 
坚旦L = 一 O.α胁。030877 ( 1 一1. 39 x 1O -3sin2L) m/s2Im 

dh 

在很多应用中，不需要知道重力的精确信息，利用下式假设的重力随高度的变化关

系就足够了:

(3.89) 

(3.90) 

(3.91) g(h) = g(O)/ (1 + hlRo) 2 

式中 :g(O) 由式(3.89 )得到。
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第 4 章陀螺技术 1

4.1 概述

陀螺仪有多种功能，它可以测量运载体或者结构件的旋转角度(位移陀螺) ，也可以

测量它们绕某条轴线的旋转角速度(速率陀螺)。这种敏感器可应用于多种场合:

(1)稳定:

(2) 自动驾驶仪的反馈;

(3) 测量飞行弹道或者实现平台的稳定;

(4) 导航。

就现代的陀螺仪来说，只要一个敏感器即可完成上述的每一项任务，但实践中往往

是两个或者更多的敏感器组合使用。

陀螺仪最基本和最原始的形式就是利用高速自转的轮子(又称转子)的惯性进行工

作。大家都熟悉儿童的一种玩具，也就是用两个框架支撑一个用金属做成的沉重转

子[ 1] 。当转子高速自转的时候，不管框架如何转动，转子的轴线总是指向同一个方向。

这就是机械式，或者说常规位移陀螺的一个通俗的例子。

捷联惯性导航中所用的机械转轮陀螺还有多种形式，例如单轴速率积分陀螺，双轴

"调谐"或挠性陀螺。还有一类陀螺不能按这种方法分类，它们被称为非常规陀螺，其中

有些陀螺是固体器件。

非常规陀螺的类别十分广泛，其中包括如下器件:

(1)速率传感器，其中包括乘球和磁流体动力敏感器;

(2) 振动陀螺仪;

(3) 核磁共振(NMR) 陀螺仪;

(4) 静电陀螺仪(ESG) ; 
(5) 光学速率敏感器，其中包括环形激光陀螺仪(RLG) 和光纤陀螺仪(FOG) ; 

(6) 微型加工机电系统(MEMS) 陀螺仪。

尽管这一类中的许多敏感器严格来说只能算作是角速度敏感器，从某种意义上说还

不能算作是陀螺仪，因为它们并不依赖自转物体的动力学特性，但是它们全都可以测量

物体的转动，所以大家已经普遍认为可以把它们称为陀螺仪。

本章中，将首先介绍→些常规的敏感器，接下来的几节介绍上面提到的一些非常规

陀螺的工作原理和性能。最后，简要地叙述可以用来检测旋转运动的其他一些仪表和新

颖技术。光学和微型加工机电系统陀螺技术将分别在第 5 章和第 7 章中讨论。

本章和后面关于陀螺技术的几章中，论述的重点都将放在已经用于或者有可能用于

捷联式惯导系统的那些敏感器上。因此对于光学和微型加工机电陀螺(MEMS) 的介绍稍
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微详细一些。干涉型光纤陀螺( IFOG)技术的进步为这些器件开辟了更加广阔的应用前

景，而微型加工机电陀螺将来非常有可能广泛地应用于捷联式惯性导航。各种陀螺仪的

构造详见参考文献[2 ， 3] 。

4.2 常规敏感器

4.2.1 概述

常规陀螺仪的工作原理基于高速自转的轮子或转子的惯性[2 ， 3 ]。这个轮子依靠其

角动量矢量，也就是其惯性与转速的乘积，力图保持其转轴在空间的方向不变，也以此定

义了一个基准方向。机械式陀螺仪的发展在很大程度上应归功于麻省理工学院的德雷

咱( C. S. Draper)教授和他的同事们。不同的机械式陀螺仪性能差异很大，精度高的可以

达到 o. ∞l O/h，精度低的可达到几十度每小时。这类器件中有许多是为捷联式惯导研制

的，能够测量高达 5∞。/s 的角速度。有些结构设计极其坚固，可以在非常严酷的环境下

(例如制导武器上)工作。

4.2.2 基本原理

常规的转子陀螺仪的工作依赖于几种现象，其中包括陀螺惯性、角动量和进动现象。

在两自由度陀螺中，还有章动、框架自锁和翻转。下面的几节中将逐个加以介绍。

4.2.2.1 陀螺的惯性

陀螺的惯性是所有转子陀螺仪工作的基础，正是依靠这种惯性，在空间中确定了一

个方向，它在惯性参考坐标系中稳定不变，或者说在一个相对于"固定恒星"没有加速度

的坐标系中保持不变。确定了这个固定的方向之后，就可以以此为基准来测定物体的转

动。惯性组件的自转产生了角动量矢量，其方向与转子或者"轮子"的转轴方向一致。只

要陀螺的构造精密，这个矢量在空间的方向就会保持不变。

将转子支撑在如图 4. 1 所示的可以相对自由转动的一组框架，或称万向架上，即可

构成一个实用的基准仪表。图 4. 1 中所示为一种外框架式陀螺仪。仪表壳体相对于转

轴的方位可以用装在框架上的角度传感器测量出来。

4.2.2.2 角动量

自转物体的角动量就是其转动惯量(1) 与其绕同一转轴的角速度(ωJ 的乘积，即

H = /，ω(4.1) 
式中:/为构成转子的质量微元与它们到给定转轴距离的平方的乘积的总和。

角动量是根据转子的质量分布及其角速度来定义的。在许多应用场合，角动量选得

非常大。这样，作用在转子上并带来误差的干扰力矩的影响就相对很小。当然，只要设

计与制造技术得当，陀螺转轴方向的位移就能做到非常小。通常把不希望出现的这种转

轴方向的位移称为"漂移"。很明显，要想提高角动量，就需要将转子的大部分质量分布

到它的边缘上，因为转动惯量与其质量微元到自转中心的距离的平方成正比。
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角度传感器

s' 

角度传感器 P' 

图 4. 1 两轴陀螺仪示意图

针对一定的应用场合，必须仔细地选择陀螺仪角动量的值。选择非常大的角动量固

然可以使漂移大大减小，但不可避免地也会带来负面影响。这时陀螺肯定会既大又重，

要想使陀螺达到其运行速度，不要几分钟也需要几十秒。另外，如果用于捷联惯导的话，

相应的控制系统就可能难以记录或者"捕捉"到几十度每秒的角速度。因而，针对一定的

用途，陀螺仪的设计必须进行大量的折中选择c

4.2.2.3 进动

自转体的运动与常识的理解不太一致，很容易造成氓淆与误解，需要简单地加以

解释O

酋先，陀螺的转子安装在万向框架的轴承上，如图 4.2 所示。万向框架的坐标系有

一条坐标轴穿过轴承的轴线 ss' ，另外两条相互正交的坐标轴 tt'和 pp'穿过转子的质心。

自转就是陀螺转子相对于框架的旋转运动。

进动就是陀螺框架相对于惯性空间的运动。在有些情况下，自转体是完全自由的，

例如地球(或者静电陀螺仪的转子，参见 4. 7 节)不存在事实 t的物质框架和自转轴承。

这时，必须把进动看成是一个坐标系的运动，它有一个想象中的框架，一条轴线穿过南北

极，另外两条相互正交的轴线在赤道平面内。

现在来看图 4.2 ，罔 4.2 中的罔盘绕 55'轴自转。如果在圆盘上外加一个绕轴线 tt' 的

力偶，也就是一个力矩，那么回盘的自转轴将被迫绕 pp'轴旋转。这种旋转运动就是进

动。请注意，进动轴 pp'正交于外加力矩的轴线 tt'。这就是出人意料、容易引起氓淆的地

方。但是如果仔细用牛顿定理进行推导，这个结果就可以定性和定量地得到解释。
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F 

·民14.2

p 

p' 

进动示意图

圆周速度
u 

从 s 向 s'看，圆盘绕 55'轴作逆时针旋转。假定圆盘为刚体，且全部质量都集中在边

缘上，轮缘的圆周速度为 u。现在来看位于最高点的质量微元 P， 0 加上一个脉冲力偶

FF ，从图中由 t 向 t'看为逆时针方向。

加上一个力偶 FF 就相当于加上一个速度 ω，质量块的即时速度被改变。结果合成

速度 U 就不再是原来的方向。要知道，轮缘的其他微元的速度改变与它们到 u'轴的距离

成正比。待这个圆盘转过 90。的时候，这个质量微元到达 P2 点，不是在设想的直线 tt'上，

而是在绕 pp'轴进动后的一个平面上。

这个简图表明了当加上一个脉冲力偶的时候，圆盘是如何进动的，也给出了进动轴

和进动的含义。 当然这个过程一般是持续的，而不是脉冲性质的。利用解析几何和牛顿

定理可以对其动力学特性进行分析。结果与用矢量方法求得的式(4.5) 相同。

构成这个自转物体的那些微元将作如下运动:

(1)由于物体质心加速所引起的加速运动;

(2) 由于物体自转而产生的向心加速度;

(3) 由于物体进动而带来的哥氏加速度。

简单地说，所谓哥氏加速度就是当一个物体相对于一个坐标系运动，而坐标系本身

又在惯性坐标系中转动时所产生的附加加速度。进动力矩就是产生各质量微元乘以其

哥氏加速度的总和所必需的力短O
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关于进动的数学描述

设有一个如图 4.3 所示的大质量自转圆盘，其角动量为 H， 以矢量 OA 表示，即 Ha ，

其中 a 为单位矢量。

将牛顿第一定律应用于旋转运动可知，只要没有力矩作用在这个圆盘上，其角动量

矢量H将保持不变。假设有一个力矩 T作用在圆盘上，引起圆盘以速率 ω( =ωc ，其中 c

亦为单位矢量)进动，进动角速度的轴线位于圆盘的平面内，可取为与纸面垂直。过一小
段时间也之后，圆盘将围绕单位矢量c 进动一个角度ω旬，角动量矢量将变为 OB ， 即变为

(H +8H)b ，其中 b =a + ω8t(c xa) 。

这段时间内角动量的变化用矢量 AB 表示，可以表达为

8H = (H + 8H)b - Ha = H(b - a) + 8Hb 

ep 
8H = H，ω8t (c x a) + 8Hb 

于是，使 8t→0 取极限，角动量的变化率可用下式表示:

dH dH 
忑=9.ω(c x a) + 'd? 

I!P 
dH rr dH 

=ωx H + ~."b 
dt dt 

根据牛顿第二定律，角动量的变化率等于加在物体上的力矩 T，于是

T=ω xH+ 扭b
dt 

(4.2) 

(4.3) 

(4.4) 

这个力矩在自转轴 b 方向上的分量导致自转速率产生加速度。在实际陀螺中，这通常可

忽略不计，因为它被陀螺自转电机的效应所抵消。与自转轴垂直的分量引起进动ω，进动

角速度既垂直于力矩，又垂直于自转轴，从图 4.3 中可以看出，进动的方向力图使自转轴

向力矩轴靠拢。

自转轴(时刻 t)

s 角动量矢量H的变化量

/ 
A 

0: \、\、

s' 

自转轴(时刻t+Ôt)

、、、'
、、 J

图 4.3 进动图解
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忽略自转轴方向上的分量，以矢量形式可以写为

T = ω xH 

以幅值形式可以写为

它又被称为陀螺定律O

进动原理的应用

T = ωH 

(4.5) 

(4.6) 

利用进动原理可以非常精确地测量转动角度或转动速率。因为只有当一个力矩加

到自转轮，或称转子上的时候，它才会发生进动，否则靠框架悬挂在仪表壳体上的转子将

保持它的自转轴在空间的方向不变。于是框架角度的变化将会反映壳体相对于自转轴

方向的任何变化。

此外，如果把一个可控力矩加到转子上，使它的自转轴保持与仪表壳体所定义的方

向一致，那么测量这个力短即可测出这个仪表的角速度，从而也就测出这个仪表的运载

体的角速度O

请注意，当一个力矩加到转子上的时候，转子发生进动，但同时转子也将向加力机构

施加一个大小相等、方向相反的力矩。然而，如果进动被阻止，比方说起支撑作用的框架

被一个挡块顶住，反作用力矩就会消失，转子和框架的作用就相当于一个罔绕其轴线的

非陀螺体。

单轴速率陀螺的原理如图 4.4 所示，这种陀螺的转子被支撑在一个陀螺框架上，框

架的转轴垂直于自转轴。一根固定在壳体上的弹簧限制框架绕其转轴的运动，一个角度

传感器用以测量框架绕其转轴相对于原位(零位)的位移。

/ζ斗二

i 输入轴

壳体

图 4.4 单轴速率陀螺

当仪表绕其输入轴转动，而转子并不以同样的速率进动的时候，速率差就会导致框

架枢轴的弹性压缩。这样就在框架上产生了一个力矩(同时在壳体上产生一个反作用力

短) ，这个绕输入轴的力矩被加到转子上，于是就使得转子首先绕输出轴进动(绕这个轴

是可以自由转动的)。由于约束弹簧的存在，绕输出轴的位移就产生了绕这个轴的力矩c
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作用在框架和转子上绕输出轴方向的弹簧力矩导致转子绕输入轴进动，直到在稳定

状态下，进动速率与壳体转动速率相同，约束弹簧的偏移所提供的力矩正好保持壳体与
转子对准。

假设约束弹簧为线性弹簧，框架的偏转量与保持转子随壳体进动所需的力矩成比

例，也就是与壳体的旋转速率成比例。

在技术实践中，如果没有先进而昂贵的设备，是很难精确测定角位移的。但是要想

精确测定一个固定或者指定的位置，尤其是一个零偏转位置，却相当容易。因而，如果能

加上一个适当的力矩使转子的自转轴进动返回到零位，只要能够产生并测量使偏转量归

零所需的力矩，便有可能非常精确地测定角度。

这一目标在实践中的实现，是用一个电磁力矩产生器来替代约束弹簧。力矩产生器

产生的力短使得转子进动，而方向与由于壳体绕输入轴旋转而引起的进动正好相反。以

简单的技术就能非常精确地测出所需的电流，当系统达到"平衡"时，电流正好与输入角

速率成正比。这项技术通常被称为归零技术，它是应用捷联技术的基础。因而可以说，

反向进动原理的应用使得精确测量速率陀螺壳体的角位移或者旋转速率成为可能。

常规的单轴陀螺可以被看做具有 3 条正交的轴线:其转子轴或称自转轴、输入进动

轴以及输出轴或称力短轴，也就是说，力矩总是加在输出轴上，引起绕输入轴的进动，以

保持与壳体对准。对于所谓工轴或双轴陀螺仪来说，敏感器具有-条自转轴和两条正交

的输人轴。在这种情况下，敏感器壳体相对于转子的角运动被陀螺框架上的角度传感器

所感测，如图 4. 1 所示。每个陀螺框架上都装有力矩机构。

即使最精密的陀螺仪都会有漂移，其自转轴都会进动。这是因为角动量矢量相对于

空间坐标系是固定的，相对于地球坐标系并不是固定的。因而对于在地球上定位的有些

情况，如果利用陀螺仪作为地球参考坐标系，就需要加上修正力矩使陀螺进动。

4.2.2.4 章动

章动是伴随所谓两自由度陀螺(例如支撑在一个框架结构上的转子)的一种自然现

象。简单地说，章动就是转子自转轴的摇摆。它是一种自行振荡，其物理实质就是能量

从一个自由度向另一个自由度往返转移的持续过程。与进动相比，章动不需要任何外部

的力短支持。章动具有自振频率的，通常被称为章动频率，可用下式表示:

的=气ι(4.7)
y' li/os 

式中 :H 为转子的角动量 ;1咱为转子和内框架相对于内框架轴的转动惯量;儿为转子、内框

架和外框架相对于外框架铀的转动惯量。

在无摩擦的系统中，章动是可以永久性自我维持的。但是，陀螺轴承中的摩擦力或

者有意加进的各种阻尼使得这种有害的运动逐渐减弱。能量的耗散与章动频率成正比。

因而，要想减小章动，需要提高的。通常总是尽量加大转子的角动量，而尽量减小框架的

转动惯量。框架结构力求采用重量轻而刚度大的材料，例如镀合金。

4.2.2.5 框架自锁

所谓框架自锁效应，就是阻碍两自由度陀螺绕其内框架轴和外框架铀的转动，使其
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不能达到 360。的自由度。当转子的自转轴相对于内框架轴转动 90。而与外框架轴重合的

时候，就会发生陀螺自锁效应。此时，陀螺丢失了一个自由度。只要相对于垂直于外框

架平面的轴线附加任何运动，就会引起外框架自转。这种自转一旦开始，转子的自转轴

与外框架的轴线就会永久性地保持一致。要想使它们分开，唯一的方法就是停止惯性构

件的旋转，使两个轴复位。为了防止这种有害的效应，一般使用机械止动装置来限制内

框架的运动。止动装置通常将内框架的运动限制在:t 85 0以内。陀螺自锁效应也会发生

在带有 3 个框架的稳定平台上。

4.2.2.6 翻倒

翻倒就是采用机械止动装置来消除陀螺自锁效应时带来的一项后果。当内框架碰

到一个机械止动装置的时候，就会发生这种现象。这将导致外框架围绕它自身的轴线翻

转 180 0。外框架的这种运动被称为翻倒。一旦翻倒发生，就会失去基准。

4.2.3 机械式陀螺的部件

机械式陀螺的主要部件如下。

(1)仪表壳体:壳体用以容纳其他的部件，仪表也通过壳体上的相应结构与运载体

连接。

(2) 转子(即惯性元件) :转子实质上就是一个以很高角速度旋转的飞轮。转子的大部

分质量通常集中在它的外缘上，因为转子的转动惯量等于其各部分的质量(mj ) 与它们到转

动轴的距离(rJ 的平方的和，即 Lmir~ 。这样，以同样的角速度可以达到更高的角动量

(的，因为正如在前文中介绍的那样 ，H等于转动惯量(1) 与角速度(ωJ 的乘积。这种方法

还能够以最小的总质量达到很高的角动量。转子的质量小有利于减小振动和冲击。

(3) 框架:框架就是一些支撑构件，转子和其他的框架装在这些构件上，这些构件相

对于转子可以自由转动，因而使转子与旋转运动隔离。对于具有两个框架的敏感器来

说，两个框架和转子的转轴成正交分布，如图 4. 1 所示。

(4) 传感器:这种器件用以检测转子与框架之间的相对运动，在有些情况下，用以检

测转子与仪表壳体之间的相对运动。传感器输出电信号，显示相对于基准位置的运动方

向和运动幅值。以力矩再平衡方式工作的机械陀螺常用的传感器主要有 3 种形式。

①动圈式:使用一个很小的接收线圈和一个交流激励线圈，两个线圈之间的任何相

对运动都会改变接收线圈所感受的磁通量。

②可变磁阻式:激励线圈和接收线圈都固定在陀螺、仪的壳体上，一个软铁组件装在

活动部件上，处于激励线圈和接收线圈之间的磁回路中。软铁组件的运动引起激励磁场

方向的变化，因而改变了返回到接收线圈的磁通量。

③电容式:转子或者活动部件近旁有一个静止的极片，而转子则作为电容器的另一

个极片。转子围绕其输入轴运动(或者在两轴敏感器中围绕两条轴运动)将引起两个极

板片间距离的变化，从而引起电容量的变化。

像简单速率敏感器那样的开环陀螺仪，通常利用电位器来感测框架的角位移。但一

般说来，这种形式的敏感器不能用于导航。

(5) 力短电机(即电磁力矩器) :当一个陀螺仪以闭环或者力矩再平衡方式工作日才，
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必须在转子上产生一个力矩使转子返回零位。这一目的通过力矩发生器来实现，力矩发

生器通常选用以下两种常见形式中的一种。

①永磁式:这种形式依靠永磁铁产生的磁场与电磁线圈所产生的磁场之间的相互作
用来工作。具体到单轴敏感器上，线圈"杯"固定在活动部件上，永磁铁装在仪表壳体上。
这样具有多种优点，例如，不易受外部磁场的影响，使磁铁位于悬浮流体之外。但是它需

要一对挠性的引线通到线圈上，这会产生误差力矩。一般来说，由于其他一些因素的限

制，动力调谐陀螺采用相反的布局一一永磁铁固定在活动部件上。

②电磁式:一个软铁部件固定在敏感部件上，线圈固定在仪表壳体上。当电流加到

线圈上时，产生的磁场与软铁相互作用，从而在敏感部件上产生力矩。

(6) 再平衡回路:这个术语用于那些接收并使用传感器组件信号的电子线路。这些

信号被折算成力矩线圈驱动惯性元件"归零"所需的电流。再平衡回路可以是模拟式电

路，也可以是数字式电路。在模拟式再平衡回路中，连续变化的电流通过线圈，使惯性元

件返回它的零位。如果没有偏离，便没有电流通过。数字式的再平衡回路产生特定宽度

的精确电流脉冲，强制惯性元件返回其零位。在有些应用场合，即使转子没有偏离，也有

幅值相等而方向相反的脉冲被输入到力矩发生器。只要加到某个方向的脉冲个数不平

衡，便会产生净力矩。

(7) 自转电机:自转电机就是驱动惯性元件旋转，使其产生角动量的电机，它对于机

械式的陀螺仪来说是必不可少的。常用的自转电机有磁滞电机和感应式电机。有些工

作时间很短的陀螺仪利用冲击气流或者小药柱爆炸驱使惯性元件自转，在需要降低成本

且精度要求不高的场合，也可以使用直流电机。

(8) 浮子:将在 4.2.5 节讨论速率积分陀螺，这种陀螺的转子和自转电机被密封在一

个浮筒里，然后浸没在流体中，以减小框架轴承上的载荷。这个浮筒，连同封装在其中的

那些部件，一并被称为浮子。精心地选择悬浮流体，可以把转子组件作用在框架上的载

荷降低到零。在这种设计中，用膜盒去补偿由于陀螺壳体内温度变化而引起的流体体积

变化。浮力中心被调整到浮子的重心附近，并且沿着输出轴的方向，以减小与加速度有

关的误差。这对于敏感器性能的影响将在 4.2.4 节中进一步讨论。

(9) 浮液:也就是充填在浮子式速率积分陀螺中从而对浮子产生浮力的流体。流体

还对浮子的运动提供阻尼，为单轴速率积分陀螺、提供积分功能。

( 10) 轴承:大部分陀螺的转子自转轴上都使用滚道带有轴承保持器的球轴承，并尽量

选用具有低噪声特性的产品。这种类型的轴承需要采用具有以下特性的适用的润滑剂。

①不会分离成固体组分与液体组分。

②在敏感器的整个工作温度范围内，站度的变化很小或者可以忽略不计。

③润滑剂不会从轴承漏出 O

④在陀螺仪的整个储存寿命期间，其物理性质和化学性质保持不变。

润滑剂对敏感器的环境性能和储存寿命影响很大。要想克服"球轴承"这些人所共

知的缺点，可以采用另外一种形式的轴承一-气浮轴承。这种形式的轴承有的采用自动

式，也有的采用外泵式。在前一种情况下，轴承将气体(通常是空气)吸入一系列的沟槽

中，依靠流体的黠性支撑轴承其他部分的结构。在后一种情况下，流体被泵人沟槽以支

撑结构件。气浮轴承的缺点在于要求非常严格的制造公差，约为微米级或者更高，还要
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求采用硬度非常高的材料，例如碳化珊，因为在转子起动和停止的时候两个轴承表面会

接触并发生摩擦。然而，这种轴承的噪声非常低，可以持续很长的时间，它特别适用于轴

承连续运行的场合。图 4.5 中给出了自泵式气浮轴承的示意图。

罔 4.5 自泵式气浮轴承

4.2.4 敏感器的误差

所有的陀螺敏感器不可避免地都有误差，这就使得它所达到的角度和角速度测量精

度受到限制。由于设计的局限性和结构的瑕疵，所有的机械式陀螺中都会有杂散力矩和

有害力短作用在它的转子上。这种缺陷导致转子进动，具体表现为转子自转轴定义的基

准方向发生"漂移"。对于一个自由式陀螺，也就是用以测量相对于给定方向的角位移的

陀螺来说，通常用角漂移速度来描述这一性能。对于一个约束式陀螺，也就是以"归零"

或者"再平衡回路"的方式实现角速度测量的陀螺来说，任何额外力矩的作用都会引起角

速度测量值的"零偏"。

"漂移"和"零偏"这两个术语通常可以互换。本书中，约定用"漂移"这个术语来描

述自由式陀螺自转轴的运动，而用"零偏"这个术语来描述"归零式"敏感器。实践中，用

什么方法来表述这些误差往往取决于敏感器的精度范围，而不取决于陀螺仪的自转轴是

固定在空间中，还是以某种方式被约束。

机械式陀螺误差的主要来源在下文中加以说明。具体类型陀螺的进一步描述将在

后面的几节介绍，到时将更加详细地讨论引起每种误差的物理效应。

固定零偏:固定零偏是指在没有输入转动的情况下敏感器的输出。其产生的原因有

多种，其中包括由于敏感器内软导线所带来的残留力矩、杂散磁场及温度梯度。这种零

偏的大小与陀螺仪可能发生的任何运动无关，有时被称为与加速度(或者 g) 无关的零

偏。它的计量单位一般使用度/小时( ( 0) /h) ;对于精度较低的陀螺仪来说，可用度/秒

((O)/s)o 

与加速度相关的零偏(g 相关零偏) :即与所承受的加速度的幅值成比例的零偏。在

旋转体陀螺仪中，这种误差是由于转子悬挂的质量不平衡而引起的，也就是转子的重心

与悬挂机构的中心不一致。这些零偏分量与所承受的加速度之间的关系可用量纲为

(O)/(hog) 的系数来表示。一般来说，这个术语将陀螺仪每条主轴上的加速度(即沿着

陀螺敏感轴和正交于敏感轴的加速度)与旋转速率的测量误差联系起来。如果有一个稳

50 



定的加速度存在，实测速率中就会产生一个固定的零偏。

非等弹性零偏(i 相关零偏) :即与两条正交的轴线上的加速度的乘积成正比的零

偏。这种零偏产生在旋转体陀螺中，因为这种陀螺转子的悬挂机构(尤其是轴承)都有一
定的柔性，且不同的方向各不相同。这种非等弹性系数的量纲为 (O)/(h • g2) 。

非等惯性误差:这种误差产生在旋转体陀螺中，它所带来的零偏归因于陀螺相对于

不同轴线的转动惯量不相等。如果转子是由磁滞电机驱动的，则非等惯性误差还与频率

有关。这是由于转子上的磁环与旋转磁场之间的弹性藕合所造成的。所产生的零偏与

加在两条互相正交的轴线上的角速率的乘积成正比。这种非等惯性系数的量纲为( 0)/ 

(h. (radls)2) 。

标度因数误差:标度因数误差就是输出信号的变化与被测输入速率的变化之间的比

值的误差。标度因数误差通常表示为输出误差与输人速率的比值，一般为百万分之几，

性能较差的敏感器可用百分比表示。标度因数的非线性和标度因数的非对称性还会带

来附加误差。标度因数的非线性系指相对于最小二乘直线或者拟合到实测值的非线性

函数的系统偏差，它使输出信号与输入角速率建立了联系。标度因数的非对称性包括当

敏感器在相反的方向上作相同的旋转时输出信号幅值的差异。在自旋质量陀螺中，标度

因数的非线性与热变化有关，因为热变化导致磁通量的变化。

交叉糯合误差:陀螺仪会敏感绕垂直于输人轴的轴线的旋转速率，由此而带来的输

出误差被称为交叉糯合误差。这种误差是由于陀螺轴线的非正交性造成的，可以表示为

输入角速率的百万分之几或者百分比。

角加速度灵敏度:这项误差又称为陀螺仪的惯性误差。由于转子的惯性，所有的机

械式陀螺仪都对角加速度敏感。这种误差的影响在宽带应用场合变得很突出，它随着输

入运动频率的提高而增大。因而如果要保持精度不下降，就必须对此项误差加以补偿。

爱德华兹在参考文献[4J 中对速率积分陀螺和动力调谐陀螺给出了详细的分析，本书将

在 4.2.5 节和 4.2.6 节中介绍。

必须注意，上述每一项误差一般来说都将包含下列全部分量或其中一部分:

(1)固定或可重复项:

(2) 温度带来的偏差;

(3) 多次启动之间的偏差;

(4) 运行过程中的偏差。

例如，一个陀螺仪所提供的角速率测量值将包括:

(1)可以预见到的且敏感器每次通电都会出现的零偏项，这是可以修正的;

(2) 与温度相关的零偏项，可用适当的标定来修正;

(3) 陀螺仪每次通电都不一样的随机零偏，但它在任何一次运行期间都是不变的;

(4) 运行中的随机零偏，整个运行过程中都在变化，这种误差的精确形态对每种类

型的敏感器都不一样。

误差的固定项可以被修正，温度所带来的偏差在很大程度上也可以修正，余下的残

留误差可归入每次通电之间的偏差以及运行效应，即陀螺仪自身不稳定所带来的随机效

应。假设系统误差可被补偿，剩下的主要是每次通电之间的偏差和运行偏差影响着敏感
器所在的惯性系统的性能。补偿方法在第 8 章进一步讨论。
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下面介绍捷联惯导中常用的几种不同类型的机械式陀螺仪。

4.2.5 速率积分陀螺

4.2.5.1 概述

这种类型的机械式陀螺的设计思想出现在 20 世纪 50 年代后期，当时打算用于稳定

平台，最早的样机出现在 20 世纪 60 年代初期。

这种基本设计方案可以实现的性能范围很宽，而其体积很小，可以装人直径 25mm 、

长 50mm 的圆柱亮体中。通常，这种敏感器的袖珍型号的漂移在 I O/h _100/h 的量级，而

这种敏感器的"顶级型号"尽管体积较大，漂移却能达到 O.OI O/h 或者更好。较小的敏感

器可以测量量级为 4oo0/s 或更高的旋转速率。由于其性能范围很宽，这种敏感器已经获

得了广泛的应用，其中包括飞机、舰船和制导武器的导航系统。

4.2.5.2 敏感器详解

速率积分陀螺有一条输入轴，所以又称为单轴陀螺。除了壳体之外，它还有 3 个主

要的部件，如图 4.6 所示。

气密壳体

自转基准轴 力矩糯
(与壳体困连/'自转轴 \ 

\!'/45二益;、

输出轴\，，/J/
在定睛

上咱子转
品
'
)制

架
、
性
框

戳
或子浮密、气轴承

(一端一个)

图 4.6 单自由度速率积分陀螺

(1)浮子:其中装有转子及其电机。浮子被支撑在精密轴承上，因而能够围绕垂直

于转子自转轴线的轴旋转。

(2) 角度传感器:用以检测浮子组件的转动。

(3) 力矩电机:用以产生一个精确的力矩，使浮子返回到它的零位。

·这些部件被密封在一个壳体中，浮子与壳体之间的间隙很小，其中充填了高蒙古度的

液体。这种液体在轴承中为浮子提供了某种支撑，从而减小了有害力矩，在某些非常特

殊的情况下，它可以提供完全的悬浮。浮液还可以提供浮子与壳体之间的敬性阻尼。壳

体与浮子之间电信号和电力传输通过精细的柔性导线进行。

如图 4.6 所示，当一个角速率被加到输入轴上的时候，浮子就围绕输出轴产生一个

进动速率。由于支撑浮子的液体的阻尼作用，输出轴的速率产生一个围绕输出轴的秸性

力短。这个力矩导致浮子以与输入速率相同的速率绕输入轴进动，从而跟随壳体转动。

因而输出轴的速率与输入轴的速率成正比。陀螺以这种方式工作，构成一个精确的速率
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积分陀螺。换句话说，传感器所检测到的输出量与输入轴速率的积分成正比，也就是与

输入角度的变化成正比。

如果用一个力矩电机加上一个附加力矩，那么传感器的角速率就和输入速率与力矩

电机所带来的进动速率的差成正比。于是，传感器的角度就和输入速率与力矩电机速率

之差的积分成比例。在捷联式系统中，传感器的输出被反馈到力矩电机，从而使传感器

角度"归零"。在这种情况下，输入速率与力矩电机速率之差的时间积分变为零。结果是

加到力矩电机上以保持"零位"的电流与输入速率成正比。因为这样使得输入轴的定义

更加明晰，转动的测量更加精确，因而这种陀螺就被用做闭环敏感器。

图 4. 7 中更加详细地显示了速率积分陀螺的各个部件。

柔性导线

自转电机 转子

\
轴

4
I
l
l
-
\入

轴
啊
一
输

转
啊
一

自

l

一

轴
←

出输

壳体

质量不平衡微动游标调节器 浮子

罔 4. 7 速率积分陀螺

4.2.5.3 误差源

下面简略介绍影响这类陀螺仪性能的主要误差来源O

对 g 不敏感的零偏:产生这种零偏的原因多种多样，其中包括残留的柔性导线力矩、

敏感器上的温度梯度和枢轴的静摩擦。温度梯度会导致流体绕浮子组件流动。

对 g 敏感的零偏:这项误差由以 F原因引起。

( 1 )浮子相对于框架枢轴沿自转电机轴线方向的质量分布不平衡一一主要是由于

自转电机轴承的柔性导致转子沿着自转轴运动。

(2) 浮子沿输入轴的质量分布不平衡。

非等弹性零偏:其原因在于陀螺的浮于组件沿输入轴和白转轴的柔性不相等。

标度因数误差:起源于传感器租归零部件的机械误差和温度的起伏，可以表达为"罔

定"误差和一组非线性项的和。

交叉搞合:由于敏感器的结构不完善而产生。

零均值随机零偏:由陀螺的不稳定性引起，例如陀螺的相关时间太短、枢轴中摩擦力

的变化以及转子沿自转轴的随机运动等。

这种敏感器的用途在于测量角速率，但不幸的是，它同时也对线加速度、角加速度和
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振动敏感，这些因素都会引起测量误差。需要有严密的屏蔽措施来消除由于杂散磁场与

力矩发生器相互作用而产生的误差。温度的变化会改变敏感器中磁性材料的特性。如

果没有起码的补偿措施，温度的变化就会造成标度因数误差。一般来说，加热效应伴随

磁性异常会导致一阶、二阶和三阶标度困数误差。较大的误差源通常都是系统性的，可

以方便地修正。

速率积分陀螺所提供的测量值(礼)可以表达为输入速率真值与下列误差项的总和:

~x= (1 +Sx)ωz+Myωy+Mzωz + Brx + Bgxax + Bgzaz + B a:uaxaz + nx (4.8) 

式中 :ωz 为陀螺仪绕其输入轴的旋转速率;队和 ωz 分别为陀螺仪绕其输出轴和自转轴

的旋转速率;αz 和 αz 分别为陀螺沿其输入轴和自转轴的加速度 ;Brx为对加速度不敏感的

零偏 ;Bgx和 Bgz为对加速度敏感的零偏系数 ;B阳为非等弹性零偏系数 ;nx 为零均值随机零

偏;MY 、Mz 为交叉藕合系数 ;SZ 为标度因数误差，可以表达为 ωz 的多项式，以表示标度因

数的非线性。

4.2.5.4 典型的性能特性

主要误差源的 1σ 值如表 4. 1 所列。

与加速度无关的零偏

与加速度有关的/质量不平衡零偏

非等弹性零偏

标度因数误差

(温度效应未经补偿)

标度因数的非线性

(在高旋转速率时)

带宽

最大输入速率

表 4.1 误差源 Iσ 值

0.050/h 句lOO/h

IO/(h'g)-W/(h'g) 

IO/(h. t!)句 20/(h. g'2) 

可达4∞ x lO - 6 /0C

0.01%ω0.1% 

可达 60Hz

可达4∞。/s

在某些场合，其他系统误差的影响可能变得突出，但一般说来，上面给出的这些误差

占主要地位。

4.2.6 动力调谐陀螺

4.2.6.1 概述

这种敏感器有时又称作调谐转子陀螺，或者干调谐陀螺。它有两条输入轴，互相正

交且处在与陀螺自转轴垂直的平面内。在20 世纪40 年代末期位于范堡罗的皇家飞机研

究所(现在的 DSTI 和 QinetiQ) ，费尔普特( Philpot) 和米歇尔( Mitchell) 曾致力于这种技术

的演示验证[5] 。尽管调谐现象的演示发生在 20 世纪 50 年代初，但只是到了 70 年代以

后，这种类型的陀螺才完整地研制出来。当初的研制目的只是用于稳定平台，但到了 70

年代中后期，这种陀螺就已应用于许多运载体的捷联系统中。

总体说来，这种陀螺的性能与速率积分陀螺十分接近。为捷联系统研制的这种小型仪

表直径只有 30mm，长度只有 50mm 左右。性能稍为逊色一些的超小型器件也已问世，尺寸

只有2Ommx25mm 左右。这种陀螺也与浮子式速率积分陀螺一样，获得了广泛的应用。
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4.2.6.2 敏感器详述

这种敏感器有 3 个主要分组件，如图 4.8 所示。

(1)本体，包括自转电机和角度传感器。

(2) 转子组件，它又包括力矩器的磁铁和虎克接头支撑装置。

(3 )壳体和力矩器的线圈组件。

转子通过-对挠性关节与内框架环连接。内框架又通过一对挠性关节与驱动轴连

接。两个自由度的轴线相互正交，如图 4.9 所示。这经常被称为虎克(H∞ke) 接头或卡

丹( Cardan) 接头，可以作挠性的扭转。这属于内框架形式，比图 4. 1 所示的外框架形式

要紧凑得多。驱动轴的另-端是同步电机。

扭转挠性连接
-一~\\

壳体 转子

自转电机 自转电机轴(与壳体对准)

图 4‘ 8 调谐转子陀螺的典型结构 图 4.9 调谐陀螺的转子和驱动轴组件

框架的旋转引起对转子的反作用，这相当于一个负的扭转弹簧刚度 c 当轴的角动量

与转子的角动量不-致的时候，就会发生这种效应，框架的角动量在轴和转子的角动量

之间跳来跳去，速度为转子的两倍。因而，仔细地选择框架部件的扭转刚度和转子的旋

转速度就可以使转子支撑装置在二个特定的转速上具有净的零弹簧刚度，这个速度称为

调谐速度。在这种条件下，转子与敏感器的其他部分的运动解搞，因而成为"自由的"。

在实践中，这一条件通过一组旋入内框架环的螺钉来进行调整，使得框架的质量特性有

一些较小的变化。

通常，转子的解娟是不完全的，残余的弹性仍然限制着转子的可用角运动范围。因

而这种敏感器通常工作在力矩再平衡状态，转子只有非常微小的偏转。在相对于两条正

交轴的方向上测定转子的偏转，偏转量分别与陀螺壳体相对于惯性空间中相应轴线的运

动成正比。

有时候用→个品质因数来描述动力 i周谐陀螺的质量。这个品质因数把转子的惯性

与框架的惯性联系起来，表达式如下:

品质因数一旦丁7
J~+J~-Ag 

式中 :C 为转子的自转惯性;lxJF 为框架的横向惯性;人为框架的极惯性。

中等性能仪表的品质因数的典型值为 50 左右。
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4.2.6.3 误差源

需要指出的是，动力调谐陀螺的误差具有与速率积分陀螺类似的形式。

对 g 不敏感的零偏:这项误差的主要来源是由于内部产生的杂散磁场，加上再平衡

回路的零偏，杂散磁场与装在转子上的力矩电机磁铁相互作用。调谐误差和框架阻尼的

影响也常常包括在这一误差内。

对 g 敏感的零偏:由转子组件的质量不平衡和扭转组件几何形状的偏差引起。当沿

轴向加载的时候，挠性接头也会产生力矩，导致在与加速度作用的轴线相反的方向产生

对加速度敏感的零偏。这被称为正交质量不平衡。

非等弹性零偏:其原因在于陀螺转子组件在 xs 、z 方向上的柔性不相等。

非等惯性零偏:其原因在于陀螺转子组件在 xs 、z 方向上的惯性不相同，这项误差对

频率敏感。

标度因数误差:主要由于热效应引起，受热导致再平衡系统中所用的磁铁和线圈发

生变化。

零均值随机零偏:由误差力矩引起，例如轴承预加载荷的变化导致自转电机转轴方

向的变化，继而产生误差力矩。

与速率积分院螺一样，这种敏感器对于线加速度、角加速度、振动、杂散磁场以及温度

的变化敏感，所有这些因素都会导致测量误差。这种类型的敏感器对自转速度的整倍频率

的振动敏感，不仅像单自由度陀螺一样对自转频率的振动敏感，而且对两倍自转频率的振

动敏感。相对于输入轴的振动与框架的角动量相互影响，经整流会生成固定零偏。

敏感器所提供的角速率测量值(卢x 和马y) 可用数学的方法表达成如下形式:

ωx = (1 + Sx) ωx+MYωy + M;ωz + Bfx + Bgxax + Bgyay + B田zaxαz + n , 

ωy = (1 + Sy) ωy+Mxωx+Mzωz + B fy + Bgyay - Bgxax + Bayzayaz + ny (4.9) 

式中 :ωx 和 ω，为陀螺绕其输入轴的旋转速率 ;ax 和 αv 为沿输入轴的加速度 ;αz 为沿自转

轴的加速度 ;Bfx 、民为对加速度不敏感的零偏系数 ;Bgx 、B阳为对加速度敏感的零偏系数;

B町、Bayz为非等弹'性零偏系数 ; nx 、 ny 表示零均值随机零偏 ; Sx ， Sy 为标度因数误差;矶、

矶、Mz 为交叉藕合系数。

4.2.6.4 典型性能特性

动力调谐陀螺主要误差源和性能参数的典型但如表 4.2 所列。

表 4.2 动力调谐陀螺主要误差源和性能参数的典型值

与加速度无关的零偏

与加速度有关的/质量不平衡零偏

非等弹性零偏

标度因数误差

(温度效应未经补偿)

标度因数的非线性

(在高旋转速率时)

带宽

最高输入速率
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0.05 0 /h - IOO/h 

l ∞。/(h.g)-W/(h.g)

O.IO/(h. i) -0.5 0 /(h. i) 
可达4∞ x 1O-6

/ 0 C 

0.01% -0.1% 

可达 1∞Hz

可达 10∞。/s



与速率积分陀螺相比，动力调谐陀螺在很多应用场合表现出许多明显的优点。一

般认为这种陀螺零件数量少，没有流体支撑，没有挠性接头力矩，自转电机轴承的设计

简单，预热速度快。当然，它还可以测定绕两条轴线的角速度，它的结构本身便于在壳

体密封之前进行改装，或者性能优化。它的一个潜在的缺点就是对干扰和调谐频率以

及这个频率的谐波敏感。它的悬挂方式类似于悬挂在弹簧上的质量块。因此，需要精

心设计，确保不与悬挂装置发生机械谐振而造成损坏。为了能在苛刻的环境中保持可

靠的性能，悬挂装置和安装方式务必精心设计。在恶劣环境中，速率积分陀螺一般来

说更为"皮实因为它自身设计就比较坚固。图 4. 10 给出了动力调谐陀螺各种部件

的典型布局 O

为捷联系统研制的小型动力调谐陀螺一般可达到直径 30mm ，长 50mm。超小型器件

的尺寸已经达到 20mm x25mm( 图 4. 11) 0 

力矩电机线圈组件

传感器组件

罔 4. \0 动力调谐陀螺的解剖l￥l

i到 4. 11 现代动力调谐陀螺照片

(诺斯罗普·恪鲁受公司|号|片)

白;入轴
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4.2.7 挠性陀螺

4.2. 7. 1 概述

这种敏感器与动力调谐陀螺十分相似，工作方式也类似，其转子作为自由惯性元件，

它也有两条敏感输入轴。 20 世纪 70 年代中期以来，这种惯性仪表的研究取得了显著的

进步。它的结构形式可以做成非常小的尺寸，典型值为直径 20mm ，长度 30mm。这种敏

感器已经在航空航天及其他工业部门得到了广泛的应用。

4.2.7.2 敏感器详述

挠性陀螺与动力调谐陀螺之间最主要的结构差别在于它的挠性枢轴不是虎克接头

的形式，而是像图 4. 12 所示那样在挠性枢轴处减小驱动轴的直径。

图 4. 12 挠性陀螺的轴组件

通常，转子是利用轮鼓和支撑结构装在主轴上，由这种悬挂形式带来的挠性接头力

短靠装在转子边缘的几块小的永久磁铁加以补偿，磁铁吸引装在轴上的一块板子上的一

组高磁导率螺钉。利用这种铁磁力来平衡捷性枢轴的力矩产生了使转子与驱动轴解捐

的效果，如图 4. 12 所示。一般来说，这种敏感器必须采取磁屏蔽，才能保证转子有效的

解隅。图 4.13 给出这种敏感器的示意图。

挠性轮毅(

矩器

主轴

图 4. 13 挠性陀螺
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4.2.7.3 误差源

这种敏感器的误差机理与前面介绍的动力调谐陀螺十分相似，这里就不再重复。其
输出量的数学表达方式也与动力调谐陀螺相同，参见式(4.9) 。利用磁性调谐可以为转

子选择不同的运行速度，以满足不同的需求或用途。另外，这种悬挂形式还对振动输人

提供了很好的吸收效果。

4.2.7.4 典型性能特性

挠性陀螺主要误差源和性能参数的典型值如表 4.3 所列。

表 4.3 挠性陀螺主要误差源和性能参数的典型值

与加速度元关的零偏

与加速度有关的/质量不平衡零偏

非等弹性零偏

标度因数误差

(温度效应未经补偿)

标度因数的非线性

(在高旋转速率时)

带宽

最大输入速率

1 o/h - 50o/h 

I O /(h .g) -W/(h 'g) 

0.05 0 /(h. 1) -O.25 0/(h. 旷)

可达 4∞ x 10 -6/oC 

0.01% -0.1% 

可达 1∞Hz

>5∞。/s

可以看出，其误差参数与 4.2.6.4 节介绍的动力调谐陀螺非常相似。典型情况下，

这种器件的漂移在}O/h -500/h 范围内，可测定 5000/8 以上的旋转速率。另外，非等弹

性往往稍小一些，一般为动力调谐陀螺的 112 -115 。

4.3 速率敏感器

有一类机械式的敏感器，专门利用各种物理现象来检测角速率，它们非常适合用于

某些捷联导航系统。这种器件与常规的陀螺仪有类似之处，它们也利用 4.2.2 节介绍过

的陀螺惯性和进动原理。这类陀螺适用于某些低精度的捷联系统，尤其是不需要导航数

据，只需要稳定的场合。这类器件一般比较坚固，可以检测高达 5∞。/8 的旋转速率，典型

的漂移精度为每小时几百度。下面的几节中，将介绍几种这类器件。

4.3.1 双铀速率传感器(DART)

4. 3. 1. 1 概述

这种陀螺仪的研发于 20 世纪 60 年代起源于美国。正如它的名称所表明的那样，它

可以检测绕两条正交铀的角速率。它的基本性能属于次惯性级，→般漂移在 0.5 0/8 左右

或者更少。它的尺寸比速率积分陀螺稍小一些，直径大约为 18mm ，长为 40mm o

4.3. 1. 2 敏感器详述

这种陀螺中的惯性元件是装在一个球形空腔里的一个重液体球，例如录球。这个空
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腔以高速绕壳体的一条轴线旋转，从而使液体球达到很高的角动量。球形空腔的内部刚

性地安装着 a个叶片组件。这些叶片上装有斥电晶体，如图 4. 14 所示。这种仪表可检

测壳体绕与自转轴正交的两条轴线的角速率。

自转JZ轴
壳体

图 4. 14 双轴速率传感器

这种敏感器的动态相互作用过程非常复杂，下面只作简单的介绍。 当敏感器的壳体

绕其一条敏感轴旋转的时候，隶球的自转轴总是倾向滞后于球形空腔(球形空腔随壳体

旋转)。由于靠性祸合作用，在旋转的液体球上加上了一个力姐，使其以输入速率进动。

液体的运动引起叶片在球体空腔内偏转，使得压电晶体弯曲，从而产生与输入角速率成

正比的交流电信号。这个信号相对于转子轴上的基准信号发生器的相位给出了输入速

率的轴线。

4.3. 1. 3 典型性能特性

双轴速率传感器主要误差源和性能参数的典型值如表 4.4 所列。

表 4.4 双轴速率传感器主要误差源和性能参数的典型值

与加速度元关的零偏(含温度效应)

与加速度有关的零偏

与加速度平方有关的零偏

标度因数温度灵敏度

(在移个 I作温度范罔内)

标度|均数的非线性

带宽

最大输入速率

0.I O /5-0.4 0 /s 

0.03 0 /(5' g) -0.05 0 /(5' g) 

-0.005 0 /(5' g') 

-5% 

最高速率的 -0.5%

>80Hz 

可达 8oo 0/s

这种敏感器非常竖固，这是由其结构形式决定的。它的误差机理类似于动力调谐陀

螺。其温度敏感性是一个相当复杂的函数，很难准确地修正c 总的来说，其精度比速率

积分陀螺和动力调谐陀螺要低一些，所以它 a般不用于惯性导航。但它还是有许多应用

场合，例如，用于导寻|头的稳定，为自动驾驶仪提供反馈信号等。

这种敏感器也派生出来」些改型，球中并不充填任何液体。这些改型的精度比充柔

的器件稍低 4些。
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4.3.2 磁流体动力敏感器

4.3.2.1 概述

这种双轴速率陀螺的研制也起源于美国，与上一节介绍的双轴速率传感器的研制基

本上并行发展。它的尺寸与后者类似，性能也接近，其对加速度不敏感的零偏在

O. 05 0 /s -0. 5 0/s 的范围内。

4.3.2.2 敏感器详述

这种器件并不依赖自转质量块的角动量，而是利用旋转的角加速度计来检测相对于

敏感器自身两条相互垂直的轴线的角速率。旋转角加速度计的作用相当于一个积分器，

它能提供正比于输入角速率的电信号。

这种敏感器由一个角加速度计和一个同步电机组成，如图 4. 15 所示。它需要有一

个滑环组件来收集角加速度计运动所产生的电信号。其壳体通常以高导磁率的合金制

成，以提供必要的磁屏蔽。

4 输入轴
角加速度计的旋转轴l

加速度计 输入轴/

电

图 4. 15 磁流体动力敏感器

敏感器的工作原理如下。当角加速度计以恒定的速率(ω)绕与其敏感轴垂直的轴

线旋转，且有一个稳定的转速(问)加到与这条转轴垂直的轴线上的时候，则绕这个角加

速度计输入轴的瞬时角速率(ω。)可由下式给出:

Wo α)jSInWut 

从而角加速度为

白)0 =α)aWjCOSα)u t 

于是输入速率变成随时间变化的角加速度。旋转的角加速度计产生一个交流信号，其幅

值与输入角速率成正比，其频率等于角加速度计的旋转速率。这个输出信号可以解算出

相对于两条正交轴线(两条轴线都与角加速度汁的转轴垂直)的输入角速率。

图 4. 16 给出了这种敏感器中角加速度计的结构布局简图。

角加速度计通常有一个乖环，夹在径向永磁铁和磁性壳体之间，形成一个磁场通道。

输入速率的存在导致磁场相对于禾环运动。由于磁动力效应的结果，磁场的运动导致在

禾环内产生垂直于运动方向和磁场的电势梯度。图 4. 16 中变斥器绕组的存在导致次级
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绕组中出现电斥。

4.3.2.3 典型性能特性

单匣初级绕组

图 4. 16 磁流体动力有源组件

磁流体动力(MHD)敏感器性能参数的典型值如表 4.5 所列。

表 4.5 磁流体动力 (MHD) 敏感器性能参数的典型值

与加速度无关的零偏(含温度效应)

与加速度有关的零偏

与加速度平方有关的零偏

标度因数温度灵敏度

(在整个工作温度范围内)

标度因数的非线性

(在最高速率时)

带宽

最大输入速率

0.05 0 /s-0.5 0 /5 

-0.05 0
/( S • g) 

-0.001 0 /(5' i) 
-4% 

最高速率的 -0.1%

100Hz 

可达 4000/s

这种敏感器非常坚固，可以在非常严酷的环境条件下工作。其性能优良，可以认为

是很好的速率敏感器，尤其适用于稳定场合。用以确定其性能的误差方程可以写成与常

规机械式陀螺类似的形式，参见 4.2 节。

4.4 振动陀螺

4.4.1 概述

这一类陀螺的起源可以追溯到 19 世纪中期。傅科发现，一根振动的杆件，在随车床

转动的时候将保持其振动平面不变。 19 世纪末期，布赖恩情巧an) 发现，这一原理可以用

来测定角速率和线加速度[7] 。

20 世纪 50 年代，开始研究利用振动元件来检测角速率，主要的工作在美国进行。振

动元件取各种不同的形式，例如弦线、空心圆筒、杆件、音叉、梁和半球壳等。自然界中飞

虫的稳定器官就是这种形式的陀螺。最早采用振动元件的一种陀螺仪是美国斯佩里

( Spe町)陀螺公司制造的。它是根据音叉原理设计的，所以被称为振动陀螺仪。

这类敏感器的基本原理在于，仪表零件的振动产生一个振荡线速度。如果敏感器这
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时又绕垂直于线速度的轴线旋转，就会产生一个哥氏加速度。哥氏加速度改变振动元件

的运动，如果能把这种运动检测出来，便可得出输入转动的幅值。

这类敏感器最常见的设计技术是采用一个稳定的石英谐振器，再加上压电驱动线

路。有些设计方案已经产生了零偏较小的敏感器，达到 O.OI O/h 左右。但是体积较小的

敏感器的零偏就会达到 O. 1 o/h _ 1 o/h。妨碍这种技术在惯性导航系统中应用的主要因

素是其凛移率太高、谐振时间常数和灵敏度受环境因素(例如温度的变化和振动)影响较

大。然而这类敏感器可以做得非常坚固，可以承受几万个 g 的加速度。

这些敏感器一般都很小，通常直径不足 15mm ，长度 25mm 左右。还有一些比这还

小，装入方形壳体中。这些敏感器已经应用于许多场合，尤其是在稳定和测量角位置的

任务中提供反馈信号。

因为各种振动陀螺仪的性能特性有许多雷同之处，所以在统一介绍完各种不同振动

陀螺仪的工作原理之后，再专用一节来介绍它们的性能特性。

4.4.2 酒杯式振动敏感器

这种敏感器与振动圆筒陀螺仪和振动半球壳陀螺仪的意义相同。这种敏感器通常

包括封装在密封壳体中的 3 个主要部件。

(1)具有高 Q 值的谐振器，半球形或圆筒形，用以维持稳定的谐振。谐振器常由陶

瓷、石英或钢制成。

(2) 加力或驱动机构，一般用压电材料制成。

(3) 传感器，用以检测运动的变化，通常也用压电器件制成。

图 4. 17(a)简略示出了这些部件。图 4. 17(b)示出了在静态和旋转情况下的谐振振型。

输入轴!

传感器电极
驱动器电极

初始振型 A 

(a) 
KU ( 

因 4.17 振动陀螺示意因和谐振器的振型

( a) 振动陀螺仪凉意图; (b) 谐振器的振型 J

注 :8一壳体转角 ;φ一振型进i;lJ角 ;A 、 ß-ì.皮胞轴线丁

谐振器通常为圆筒形或半球形，其周边牢固地安装着 4 个等距离的压电"驱动晶

体强迫谐振器以其谐振频率振动。"相对"的一对晶体被振荡信号驱动，使谐振器变

形，使周边上的变形振型出现各种振模c 另外一对晶体作为反馈敏感器，以控制诱导运

动的波节。写圆筒静止不动时，振动的波节正好位于驱动晶体之间，其波腹轴 A 和 B 如

图 4. 17 所示。如果谐振器以一定的角速度绕垂直于振动平面的轴线旋转，哥氏加速度

就会改变振型，结果就在沿谐振器直径方向的振动力上附加了一个切向力，从而使"驱动

晶体"之间的中间点的运动发生变化，因为振型相对于壳体移动了一个角度 φ。这时，传
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感器晶体检测到谐振器的运动，位移的幅度正比于输入的转动速率。

相对于用以激励驱动晶体的波形解调来自传感器的信号，产生一个直流信号。其幅

值正比于输入转动速率，其符号表示旋转的方向。第二对压电晶体理论上与波节的位置

重合，它可以用来改变圆筒的振动特性，从而改善敏感器的带宽。这些晶体被反馈信号

所激励，反馈信号取自传感器所产生的信号。

这种敏感器也可以采取另一种结构形式，即用陶瓷材料制成谐振器，然后在陶瓷上

镀上金属电极。这种设计在可靠性方面具有某些优点，因为导线可以正好设置到静止

点。还可以用另一种方法来使圆筒振动，即采用以磁力驱动的铁磁圆筒。可以使用电容

式传感器，以减小由于在谐振器上附加导线而产生的谐振阻尼。

必须指出，振动体的形状，例如半球形谐振陀螺的壳体，是机械加工出来的，要求其

壁厚尽可能地均匀，然后进行动力学平衡，以补偿材料的不均匀性和机械加工误差。不

均匀的壳体对于小的转动量不敏感，因为当壳体以很低的速率绕输入轴转动的时候，波

节并不移动。

这种类型的敏感器可以制作得非常坚固，曾有试验证明可以经受超过 20 ∞Og 的振

动或冲击。另外，这类器件可以非常快速地启动，但是需要非常精心地选择谐振材料，才

能使其对于速率的灵敏度不被其温度灵敏度所淹没。这种形式的器件一般来说不会对

加速度表现出任何显著的敏感，因为那种响应仅仅源于谐振器的变形。

酒杯式振动敏感器可以以开环的形式工作，也可以以闭环的形式工作。在开环式结

构中，电信号仅仅随角速率的增大而增大。而在闭环结构中，第二组晶体用以消除传感

器晶体所感受到的任何位移，这种次级驱动信号与检测到的速率成比例。闭环技术使得

输出信号与输入激励保持非常好的线性关系。

4.4.3 半球式谐振陀螺

尽管大部分酒杯式振动陀螺敏感器的精度比较低，零偏达到 O. 10
/ s - 10

/ s ，但半球式

谐振陀螺(HRG)是其中的一个例外。惯性级的半球式谐振陀螺当初是由台尔柯(Delco)

公司(现在的诺思罗普·格鲁曼公司利顿系统部)在 20 世纪 80 年代研制的。它的谐振

器为 58mm，主要用于航天设备O 这种敏感器的零偏稳定度达到 O.OI O/h。另外，这种器

件的突出特点还在于它非常好的标度因数精度(不确定度低于 1 x 10-勺，以及较低的随

机游走漂移率(0. 创翩。/Jh) [8] 。

半球式谐振陀螺结构中使用的基础材料是石英。与这一类的其他敏感器一样，它也

由 3 个主要部件组成:

(1)一个石英加力器，在谐振器中产生和维持一个驻波;

(2) 具有高 Q 值( _107 ) 的石英谐振器;

(3) 石英传感器，用以检测波节和波腹在谐振器驻波振型中的位置。

半球式谐振陀螺(HRG)利用石英零件表面金属镀层之间的电容式静电电荷来维持

驻波，并检测其位置。图 4. 18(a) 给出了这种器件的分解图。

图 4.18(b)显示了半球式谐振陀螺的工作原理。当振动元件不动时，振动波节准确

地处于驱动晶体之间，波腹轴 A 和 B 如图 4. 18 所示。如果谐振体以一定的角速率绕垂

直于谐振体振动平面的某条轴线旋转，哥氏加速度就会引起振型的改变。结果就在沿谐
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环形加力器电极

离散加力器电极

传感器电极
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A 初始振型铁芯旋转后的振型 l

图 4. 18 半球式振动陀螺仪的主要部件及工作原理(诺斯罗晋·格鲁曼公司资料)
( a) 半球式振动陀螺仪的主要部件; (h) 丁-作原理。

振体直径方向的振动力上附加了→个切向力 O 于是驱动晶体之间的那些中间点的运动
发生改变，因为振型已经相对于壳体旋转了→个角度 φ。这样传感器的晶体就可以检测
谐振器的运动，位移的幅度与输入旋转速率成正比。

近些年，人们也努力研制出→种缩小的半球式振动陀螺仪，用于钻孔勘探，要求其测
量系统在钻井过程中工作，并能承受频繁发生的机械冲击和振动。提出这项研究主要是
看重这种敏感器的可靠性高、承受冲击和振动的能力强。但是迄今为止，这项研究依然
没有得到性能合乎要求、成本可以接受的敏感器。目前，工作仍在俄罗斯继续，重点研究
谐振器直径为 30mm 的半球形谐振陀螺仪[9.10] 。

4.4.4 盘式振动敏感器

英国航空航天公司 (British Aerospace) 推出→种以金属圆盘为基础的敏感器结
构 l lil O 谐振器由一个合金困盘构成，圆盘加工成→个圆环，支撑在→个刚性的轮辐上，如
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图 4. 19 所示。利用交变磁场在圆环中产生变形，

从而迫使圆环在圆环平面中作正弦谐振。用电容

技术来检测圆环的运动，从而测量从固定极板到圆

环边缘的距离。

这种类型陀螺仪的工作原理与 4.4.4 节所介

绍的敏感器相同。当敏感器不动的时候，振型相对

于圆环保持不变。但是当敏感器绕垂直于谐振器

平面的轴线转动的时候，振动波节和波腹的位置便

移动一个角度。振型角位移的幅值与输入角速率

成比例，用装在谐振器边缘上的电容式传感器进行

测量。

需要指出的是，由于所用合金的稳定性较高，

所以采用这种结构的敏感器的性能要优于圆筒式

谐振敏感器。

4.4.5 音又式敏感器

磁铁

图 4. 19 盘式振动陀螺仪的剖面图

这种器件与前面介绍的酒杯式敏感器十分相似。其敏感元件是平行安装在同一个

基座上的两个振动构件，每个构件都有一个位于挠性梁端头的质量块。当这两个构件受

激励而反向振动的时候，其效果类似于音叉端部的运动。当绕平行于梁的长度方向的一

条轴线旋转时，由于哥民加速度的影响，围绕这条输入轴产生一个力偶。这个力偶是振

蔼性的，与端部质量的速度相位相同。振荡的幅度与输入速率成比例。

图 4. 20 给出了音叉敏感器的示意图，显示了它的工作原理。

有两个特殊的问题妨碍了这种敏感器的发展:

(1)材料的弯曲弹性模量和扭转弹性模量随温度

变化;

(2) 音叉端部质量中心的横向位移导致零偏不

稳定。

采用晶体石英制造音叉的端部可部分解决这些

问题。

这种技术的典型应用就是使用一对压电振动梁，扭转棒
每一对包括两个头顶头安装的压电"弯曲"元件。牢

固安装在基座上的那个元件被谐振驱动，使第二个元

件摆动但不弯曲。这个元件检测角运动。当围绕这

基座

a 输入轴

飞u
←飞吧:~ 于飞、

升:

UII\\ 
111 端部的
111径向振动轴

卢/二二扣 ~ 

个音叉的敏感轴发生角运动的时候，由于哥氏加速

度，会发生向垂直平面的动量传输。由于动量传输的

图 4.20 音叉敏感器的原理

结果，这个敏感元件发生弯曲，并产生与输入角速率成比例的电信号。

4.4.6 石英速率敏感器

石英速率敏感器(QRS)是音叉原理的直接应用。它是一个单自由度、开环的固态敏
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感器。在这种器件中，石英被制成"H" 型音叉结构，其中→对音叉具有→组电极。这些

音叉被激励，以大约 10kHz 的谐振频率振动。

当敏感器以给定的速率绕其输入轴转

动的时候，便会产生与音叉质量速度同步

振荡的哥氏力矩。这个力矩驱使检测音叉

作"游走"运动，方向垂直于被驱动音叉的

振动平面。音叉的位移与输入速率成比

例，且随时间变化，电容式传感器可以检测

这一变化。至关重要的是安装构件必须很

坚固，能够支撑石英元件，但又能实现充分

的隔离，使进入检测音叉的哥氏糯合力矩

尽可能地大。激励和检测信号都通过安装

构件进出。图 4.21 给出了这种敏感器的

总体布局。

如同其他固体器件一样，这种敏感器可

以具有不同的速率灵敏度，改变电子线路的

增益控制可以改变输出信号的变化范围。

这些参数与信号处理器有关，信号处理器控

制着输入信号的范围和信号的带宽。另外，

输入轴

CJ) 
χ二之

图 4.21 石英速率敏感器的总体布局

叉

振动音叉的尺寸、厚度和电极设置几乎可以有无限多种组合，因而可以实现非常灵活的

性能设计。

自从这种敏感器问世以来，由于其敏感组件设计的不断改进、敏感组件制作工艺的

改善以及所用信号处理技术和标定技术的进步，石英速率敏感器的性能有了很大提高。

与此同时，音叉元件的尺寸也不断减小。这种敏感器采用光刻技术进行微加工，一直处

于微型加工机电系统技术的前沿，在第 7 章将详细地介绍。这些技术的进步已经使陀螺

敏感器的运行零偏达到 1 Q/h 的水平。

4.4.7 硅敏感器

硅材料具有许多优良的性质，使它特别适合制造极小的元件和复杂的单片器件。它

价格便宜，弹性好，无磁性，强度重量比高，并且具有卓越的电气性能，可以通过扩散和表

面沉积来生成元件。另外，通过电或者化学刻蚀的方法可以达到非常精密的微米级

精度。

CSD 试验室( Charles Stark Draper Laboratori凹， Inc. )[12] 的一个小组已经用单晶硅片

通过化学刻蚀技术制造出了非常小的陀螺。这种陀螺没有任何持续旋转的零件，但它的

一部分结构以很高的频率振动。因 4.22 给出了这种敏感器的示意图。

这种陀螺采用双框架结构，内框架上装有一个镀金的垂直件。框架各自被一套互相

垂丘的"挠性枢轴"支撑，如图 4.22 所示。这些枢轴允许每个框架绕其各白的支撑轴有

小量的扭转变形，但在其他方向上仍保持刚性。利用装在外框架结构上下的几对电极加

上一个振荡性的静电力矩，迫使外框架作小角度振动O 当整个结构如图 4. 22 所示绕垂
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输入轴

壳体

框架结构

图 4.22 硅陀螺

直于敏感器平面的轴线旋转时，内框架也开始振动。内框架的振动频率与外框架相同，

但其幅值与输入角速率成比例。这种运动被一对桥式电极通过静电的方法检测出来。

器件的灵敏度与结构的几何布局关系很大O

为了达到较高的灵敏度和精度，这种陀螺以闭环再平衡的方式工作。内框架上加有

静电力矩，从而使其维持在"零位力矩驱动信号正比于静电传感器所检测到的角位移，

因而也就正比于输入角速率。检测信号和再平衡信号经过同样的电极，但使用不同的频

率。这种工作方式使陀螺能够容忍振动频率的变化。它还允许振动幅度的增加，而交叉

搞合不会变大到不可接受的程度，使输出信号的信噪比得以提高。用以控制陀螺运行的

电子回路还可以补偿器件制造中的缺陷和温度的变化。

这种陀螺被封装在密封的壳体中，以保持真空。这样可使谐振结构达到较高的 Q 值

(品质因数) ，进一步提高器件的灵敏度。可以预料，这种敏感器可以达到优于 1000/h 的

运行漂移，能够测量非常高的转动速率。这种器件的长度可以做到远小于 lmm ，可以与

硅加速度计(将在 6.4.3 节讨论)联用，构成极小的惯性测量装置。

盘式硅振动敏感器。在 4.4.4 节讨论的盘式振动陀螺的谐振器也可以用硅制

成。硅具有许多优良的性质，例如成本低、弹性好、强度重力比高等，是制造这种元

件的理想材料。但是，如果采用硅材料，就必须采取另外的办法来强迫结构振动，例

如采用斥电晶体。硅材料可以提供的显著优点是减小尺寸，预计还能降低制造

成本。

4.4.8 弦线式振动陀螺仪

这种器件又称为振动弦陀螺，其壳体中有 3 个主要部件(图 4.23) : 

(1)振动元件，即一根绷紧的导线;

(2) 激励磁铁;

(3) 信号磁铁，或称传感磁铁。

其工作原理类似于傅科摆。如果一根线或者一根弦在一个平面内振动，而振动元件

的支撑转过一个角度，则振动平面保持在空间的方向不变，尽管弦已随其支撑转动。

将一个选定频率的交流电流通入 A 点到 B 点之间的导线中，如图 4.23 所示。导线

周围的磁场与激励磁铁的磁场之间的相互作用使得弦线形成一种驻波振动。第二个磁
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铁(也就是信号磁铁)的位置进行特意安排，使其磁场与激励磁铁正好成直角关系，如图

4.23所示。

图 4.23 弦线式振动速率敏感器示意图

现在来考虑、当绕经过 A 点和 C 点的轴线转动时会出现什么效果。当陀螺不绕此轴

转动时，信号磁铁两极之间弦线的振动不会对弦线中的电流带来任何变化。因此，当从 C

点输出的信号在适当的解调器中与输入信号进行比较时，合成信号将为零。如果器件绕

AC 轴旋转，信号磁铁将相对于振动平面旋转。这样就导致信号磁铁改变流过弦线的电

流，并造成对载波的调制。激励信号与输出信号相比较，即可得出合成信号。这个合成

信号就是对绕 AC 轴转动角速度的一种度量。

弦线的固有频率和激励频率通常在 20kHz 或者更高的范围内选择，使它远高于环境

振动频率。这样可以避免敏感器壳体沿其传感轴线方向的同步振动被误认为输入的旋

转运动。

4.4.9 振动敏感器的一般特性

所有的振动式敏感器的响应时间都很短，也就是说，它们具有快速启动能力，而且有

些设计非常坚固。这种器件最主要的误差源就是它们对于环境温度的敏感性以及装在

同一结构件上的同类敏感器之间可能的交叉祸合。精心设计可以使这些因素的影响以

及它们对输出信号带来的误差降至最小。这种器件通常称为同体敏感器，它们的储存寿

命长、体眠特性好，因为它们没有轴承，壳体中也没有润滑剂和任何其他液体。这类器件

只需要一个敬结接头，通过精心设计，电师、引线可以被接到不运动的点处，所以可以获得

很高的可靠性。这种形式的设计还能降低电源的悄耗量。

这类敏感器的零偏和标度因数误差与常规陀螺仪相当。小型振动敏感器的典型性

能无法满足惯性导航系统的要求，但对控制和稳定场合来说可以有很多用途。

这类小型器件的性能范围如表 4.6 所列。

另外，这种敏感器可能对振动敏感(尽管只要精心设计，这种影响可被降到最

小)。用以定义其性能的误差方程可以写成与常规机械式陀螺类似的形式，请参考

4.2 节 O
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与加速度无关的零偏(含温度效应)

与加速度有关的零偏

标度因数的温度灵敏度

(在整个下作温度范围内)

标度因数的非线性

(在最高速率Ðt)

带宽

抗冲击能力

4.5.1 核磁共振陀螺仪

表 4.6 小型器件的性能范围

0.1 0 /5 _1 0 /5 

0.0 )0/(5' g) -0.05 0 /(5' g) 

4.5 低温器件

0.01%/吃 -0.05%/飞

0.03% -0.3% 

60Hz -500Hz 

>25锁Xlg

将核磁共振(NMR)现象应用于旋转运动的测量，这项研究起始于 20 世纪 60 年代。

核磁共振陀螺有许多优点，尤其是它没有任何运动部件。它的性能只与原子材料的特性

有关，不要求精密机加技术的特高精度。因而从理论上讲，它是一种很有前途的陀螺仪，

无论动态范围还是线性度都没有任何限制，很可能成为捷联惯性导航非常理想的敏

感器。

核磁共振是由于某些元素的原子核与外部磁场相互作用而产生的物理现象[3] 。一

般来说，原子核具有自转角动量，因而与此相关，也产生了磁性偶极矩。如果存在磁场

H ， 自转的原子核就会受到一个力矩的作用，从而导致原子核的自转轴相对于磁场方向产

生进动。这就是所谓拉莫尔( Lannor)进动，其特征角频率 ωL 可用下式表示:

ωL -γH (4.10) 

式中 :γ 为磁性偶极矩与角动量之间的比值，称为陀螺磁系数，这个值对每一类原子核都

是不同的。

当一个角速率。加到内装进动原子核的样品室上的时候，位于转轴框架上的读出机

构就会检测出原子进动频率的明显变化。样品室的运动就相当于在常规陀螺仪中给惯

性元件加上一个力矩，而进动原子核的作用就相当于惯性元件。于是，所观察到的进动

频率 ωobs就变为

ωobs =ωL +。 (4.11) 

或

ωobs =γH+ 。

于是，要想确定输入速率。，就必须在敏感元件处建立恒定的磁场并测出核进动

频率。
研究人员已经研究过几种方法闷.1剖，利用光泵和光学读取系统来检测敏感器的转动所

引起的小量频率漂移。光泵技术将使自转组件从平衡状态变为不平衡状态。适当频率的

光线沿着磁场的方向激励磁性物质，可以增加观测到自转从一种状态向另一种状态转变的

机会。在与静态磁场H成 90。的方向加上→个微弱的交变磁场，即可促成这种转变。当交
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变磁场的频率接近于被激励自转的拉莫尔频率的时候，核自转的方向发生倒转。这一效应

可被与静态磁场方向成 90。的圆偏振光检测到。磁矩的方向会影响这条光线的偏振平面，

因而在通过一个检偏器之后，由此而产生的光强调制可被光电检测器检测出来。

对于外部磁场且不稳定性的补偿方法涉及到一个样品室中所含的两种磁性物质的

拉莫尔频率的测量。

诺斯罗普·格鲁曼公司(原利顿工业公司)推出过一种如图 4.24 所示的设计。核磁

共振室中装有制蒸汽、氯气和缸气。之所以使用这些气体材料是因为它们具有合适的弛

豫时间，能够非常精确地测定所观测的进动频率，达到较高的灵敏度。这种设计方案中，

光泵和检测均使用一条光束O

轴入输
飞
/

乒
的
\

上筒
圈

圆
线
瓷
场

陶
磁

璃玻

核磁共振窒

佛蒸汽灯

聚光镜

图 4.24 试验性核磁共振陀螺的结构图

很明显，一个实用的器件在活性的材料样品处需要有非常均匀而恒定的磁场。一种

方法(可能是唯一可行的方法)是应用独特的超导性质，例如曼斯勒( Meissner) 效

应[16.l7]O a个用超导材料制成的圆筒工作于低于其临界温度的条件下，即可防止磁力线

进入或离开中心区域。于是，这种材料不仅屏蔽核材料，而且随着其温度被冷却到超导

体的临界温度以下，能把磁力线封闭在这个空间内 O

有一种方法可以测定置于超导管子中的核材料的拉莫尔进动，那就是利用超导量子

干涉器件( SQUID) 磁强计[17 〕 C 事实上，这种器件在低温核磁共振陀螺的早期研究中就使

用过，用以检测超导圆筒中样品物质的自由感应蜕变c 所用的样品物质是3He ，它在低温

下为气态，具有弛豫时间长的优点。这种技术是不成功的，因为其信噪比特性非常差。

图 4.25 所示的低温核磁共振陀螺具有许多优点，特别是其结构的固态性质以及极

低的漂移(可能会低至每年几个角秒) 0 这种精度及其预期几升的体积表明，它非常有可

能应用于船舶的捷联导航系统。
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读出电路 (SQUID ) 

石英壳体

图 4.25 低温核磁共振陀螺

在 20 世纪 70 年代，核磁共振陀螺和环形激光陀螺(将在第 5 章讨论)被认为是高精度

导航系统最有可能采用的竞争技术。尽管基于核磁共振技术的敏感器的制造看起来是可

行的，但是整个 70 年代到 80 年代，大量的资金投入环形激光技术，激光陀螺在当时被认为

更有前途，核磁共振陀螺的研制则受到冷落。据作者了解，近些年来，在核磁共振敏感器的

研制方面，投入的人力和资源都很少，结果这种器件的全部潜力始终没有被挖掘出来;研制

"超高精度"器件的努力目前主要集中在冷原子敏感器(将在 5.2 节讨论)上。

4.5.2 超导绝对速率测定仪(SARDIN)

布雷迪 (Brady) 提出了采用超导技术的另一种转动敏感器[阳 o 这种敏感器称为超导

绝对速率测定仪，英文缩写为 SARDIN。这种器件基本上就是一个圆筒形的超导电容器，

其工作特性受以下原理支配，即一个超导环将始终保持与其搞合的磁通量恒定不变。这

是因为所产生的超导电流会在超导环中流动无限长的时间，而不会遇到任何电阻。

设有两个超导材料的同心圆筒，一个圆筒相对于另一个圆筒的电位被提高到 V。如

果这一组件绕其中心线以角速度。旋转，则运动的电荷形成电流，并在两个圆筒之间的

区域形成一个净磁通。由于超导体环路中的磁通量是不能改变的，所以这个磁场必须被

每个圆筒中所感生的超导电流(1) 所抵消。对这一效应进行严格的数学推导同之后，得

到如下方程:

。


LH-E FU

• (4. 12) 

式中 :C。为该组件单位长度的电容量 ; r 为平均半径 ;8 为两个圆筒之间电介质的介电

常数。

设这个器件的平均半径为 2cm，并与超导量子干涉器件(SQUID)磁强计和一个安培

计祸合，给器件加上 225V 的电压，据布雷迪称，角速率灵敏度可达 1radls o

在 20 世纪 80 年代初期，曾经有人试图制造这种类型的超导速率敏感器，但由于所产

生的输出信号特别小，在检测方面遇到了困难，研制工作没有持续下来。但是，随着更高

温度超导体的研制以及信号处理技术的不断改进，将来它有可能成为一种可行的技术。
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4.6 静电悬浮陀螺

静电悬浮陀螺又可简称为 ESG，美国于 20 世纪 50 年代就已经开始了这种器件的研

制。其目的就是借助于电场的作用，把称为陀螺球的一个旋转球体悬浮在一个真空腔
内。这种形式消除了常规陀螺一些结构上的难题，例如轴承、在液体中的悬浮或悬挂。

其工作原理如下:一个通常用金属镀制成的精密球体，开始先自转到非常高的速度，

同时以静电的方法悬浮在高真空中。然后使这个球体靠惯性旋转，假如球体及其悬浮装

置没有任何缺陷能在球体上产生力矩的话，其自转轴在惯性空间内维持固定方向。陀螺

壳体在空间的任何角运动都可以以自转轴为基准用光学或者电的方法来测定。通过测

定这条基准轴相对于当地基准方向(例如当地铅垂线)的角度变化，即可实现导航的目

的。图 4.26 给出了静电悬浮陀螺的示意图。

自转电机

光学图案

图 4.26 静电悬浮陀螺示意图

静电悬浮陀螺的研制非常成功，曾经制造出精度非常高的敏感器，其漂移可达

o.ω01 0/h 的量级。这种敏感器主要用于稳定平台，给出的导航精度达到 O.lhmile/h。

但是它们也可以用于捷联系统，尤其在良好的环境下。

这种敏感器的主要难点在于:

(1)很难把惯性元件，也就是球体，制作得足够精确，完全消除质量的不平衡;

(2) 如何制造出不干扰球体运动的读出装置;

(3) 如何找出→种设计形式能够避免球体坠落，即有时所说的"球体触地"

(4) 如何避免停电时自我损坏。

球体必须保持高速旋转，一般要达到 150 ∞Or/min，这时球形惯性元件的加工误差就

会导致振荡、章动和涡动。因为敏感器的内部为高真空，因而很难向这种有害的扰动提

供阻尼。另外，这种敏感器还需要一些特殊的方法来提供冲击和振动保护，因为这种陀

螺没有任何内在的机构能够消除球体的线扰动。增加防冲击租防振装置将导致敏感器

的尺寸增大。

静电悬浮陀螺具有非常高的精度，已经在飞机、舰船租潜水艇上应用了几十年。有

人主张用这种敏感器来检测加速度。因为使球体产生加速度而随同壳体一起运动的力

全靠支撑电极提供，所以测得了这个力就等于测得了加速度。
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不幸的是，尽管这个概念非常简单，但设计非常复杂，陀螺体积庞大而成本不菲。尽

管如此，它仍然是历来所设计和制造的最精密的常规陀螺之一。

美国洛克威尔公司制造过一种类似的敏感器，称为气浮自由转子陀螺。这种敏感器

基于一个球轴承，类似于球窝结构，使用--个自作用气体润滑轴承来支撑球体。但是，这

种敏感器不同于静电悬浮陀螺，因为它仅仅具有有限的角自由度，并不适用于捷联导航。

4.7 其他的角运动敏感器件

还有其他一些种类的器件，曾被用以或者可被开发用以检测角运动。因为它们难

以简单地归入上述任何一类陀螺，而且一般也不是捷联惯导系统中"主要的"敏感器，

所以把它们拿出来单独讨论。其中包括流体敏感器和饱和式磁强汁，它们都是成熟的

技术，适用于各种场合。这些敏感器体积小、性能可靠、结构坚固。流体器件常常用于

提供短时间的基准，例如用在稳定系统中，而饱和式磁强计则一般用于系统的长时间

辅助功能。

4.7.1 流体(射流)敏感器

这个术语有多种含义，例如利用液体的流动来驱动或支撑转子。另外一种含义，也

是与下面要讨论的问题关系更加直接的，就是利用流体来敏感角运动。这一类角运动敏

感器有时称为射流敏感器;而流体这个术语一般用以描述以流体来支撑或驱动转子的敏

感器。下面将着重介绍利用流体来检测角运动的情形，也就是射流敏感器。

这种敏感器的研制起始于 20 世纪 60 年代。它们看起来很可能替代机电式仪表。尽

管付出了很大的努力，但至今仍未证明这种敏感器可直接用于惯性导航。主要的难点在

于无法达到足够的稳定性，其分辨率不高，对于环境因素，尤其是温度的变化敏感。但是

这类敏感器仍有多种用途，包括飞行控制、稳定和飞行安全系统。

这种敏感器的一种形式是射流陀螺 O 在这种器件中，有一个壁面多孔的球形空

腔，空腔中有一个旋转质量或者气体游涡。;当敏感器的壳体旋转时，气体榄阔的方

向保持不变，通过检测压力的变化可以测量出位移。图 4.27 示出了这种敏感器的

结构形式。

~ 
多孔壁

压力嘴 叫
/

因 4. 27 射流姿态敏感器的示意图
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这类仪表的另一种形式就是从一个小孔中喷出一股连续的气体层流，喷在一对热线

检测器上。当发生绕垂直于气流方向的轴线的角运动时，气流相对于壳体发生横向偏

移。这就导致热线的冷却差异，利用桥式电路即可检测出所引起的电阻变化。输出信号

与角速率成比例。图 4.28 给出了这种敏感器的示意图。它的性能容易受到温度梯度、

加速度、振动和冲击的影响。

壳体 d叫

罔 4. 28 气流敏感器

这种敏感器可以利用从发动机喷出的气体，例如喷气发动机的喷流，也可以用泵维

持气体在闭路中循环。

这种敏感器可以以较低的成本提供一个短时间的基准，旋转速率的测量精度达到输

入速率的 1 % 0 一般来说，它们对大部分环境因素表现得相当敏感，尤其是对温度的变

化。但是某些设计方案非常坚固可靠，能够在很宽的温度范围内工作c

4.7.2 饱和式磁强计

20 世纪 50 年代，位于范堡罗的英国皇家飞机研究所(现在的 DSTI 和 QinetiQ 公司)

为进行姿态测量研制了一种机载饱和式磁强计c 从那以后，这种类型的敏感器有了多方

面的进展[212]c 其基础核心部分为磁通门元件。每个磁强计有 3 个这样的敏感元件，以

互相垂直的方式安装。安装轴线通常与运载体的主坐标轴线一致。利用这种结构布局，

便于以相对于地球磁场矢量来测定运载器的姿态。单用这种磁强计不能给出运载体姿

态的明确测量值。用这种敏感器只能给出地球磁场与运载体特定坐标轴之间的角度。

但是这条坐标轴可能位于半角等于这个角度的以磁场矢量为转轴的锥面上的任何位置。

因而需要补充测量相对于另一条基准轴(例如重力矢量)的姿态。

饱和式磁强计的工作原理类似于一个电力变斥器c 但是，励磁信号的幅值经过特意

的选择，使得在励磁信号达到其交流峰值时，励磁信号与检测信号的祸合铁芯达到饱和。

铁芯的导碰率很高，由于励磁线圈中电流变化所导致的磁场( H) 变化效果得以放大。因

4.29 简单地示出了饱和式磁强i十简图 O

\ r. r. r.. 

|卢;1

旷/检测线圈

1\ \ \ I |vvvl\ 高导磁率棋芯
检测信号

饱和l式磁强计简 ~l
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铁芯中的磁感(B)随着励磁线圈所产生的磁场的增强而增加，直到激励磁场达到最

大值(Bmax ) 。这个最大值取决于铁芯的材料。当磁场增强到超过饱和值(H瞄)的时候，

磁感保持不变。请参见图 4.30 中的 B-H 曲线。这种效应是可逆的，当磁场减弱到饱和

值之下的时候，磁感便降低，直到达到其负向饱和值(-Bmax) 。

B Bm皿

订户口BAjjAYAjjMUBAiA!j
rtyiv::virzjrjjY1YY 
HiHH 凡H[j(忖忖

图4.30 磁强计的波形

只有当铁芯中的磁感发生变化的时候，检测线圈中才会感应出电压信号。因而，在

磁感饱和期间检测线圈中是没有信号的。图 4.30 还显示出在铁芯上存在和不存在外加

磁场的情况下，方波信号加到励磁线圈上所产生的磁感波形。此外，图 4.30 中还显示了

检测线圈上最终得到的电压波形和"激励"磁场的形状。

在不存在外加磁场的情况下，检测线圈两端所出现的电压的正负幅值是相等的，如图

4.30 左侧所示，此时器件没有净信号输出。在存在外加磁场的情况下，这个磁场的作用是

增强或者抵消激励线圈中交流电流所产生的磁场。结果，在激励和外部磁场的作用方向相

同的激励循环中，铁芯饱和得更快，在饱和状态下保持的时间也稍长。当这两个磁场的方

向相反的时候，情况正好相反。如图 4.30 右侧所示，感应波形不再对称，检测线圈的两端出

现变形后的电压波形。电压波形超前和滞后的量与外加磁场的强度成比例。

上述简单的方案难以测量出电压波形特性的变化。图 4.31 给出了一种更好的方

案，利用它可以较容易地测出大小与外加磁场成比例的信号。

在这个器件中有一对铁芯，其上绕有反向串联的激励线圈。在这种情况下，不存在

外加磁场时，两个铁芯中的磁感相互抵消。但是当存在外加磁场时，两个铁芯中的磁感

应波形以上述方式变化。图 4.31 的下部给出了每个铁芯最终得到的电压波形。检测线

圈的绕制，使它能够对这两个量求和，从而得到如图 4.31 所示的通道总波形。这个信号

可加到低通滤波器上，从而得到稳定的输出，显示出外加磁场的大小。

以上对于双铁芯结构的分析必须在铁芯和线圈之间具有理想匹配的前提下才能

成立。这是精确测量磁场必须满足的基本要求，但在实际器件中很难达到。对于这个

难题最常见的解决办法是使用圆环形的铁芯，其上缠绕励磁线圈。励磁线圈中通以频

率为 1 kHz -1. 5kHz 的交流电信号。检测线圈是跨绕在磁环上的单个线圈。第二个线

圈可跨绕在磁环上，与检测线圈垂直，用做归零装置。图 4.32 给出了这种磁强计的结

构形式。
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图 4.31 双铁芯饱和式磁强计及其波形

图 4.32 环形饱和式磁强计

以闭环形式(通常又称为闭环第二谐波形式)工作时，电流流过跨绕在磁环上的第二

个线圈，以消除检测到的磁通量的影响。正是这个电流的幅值用来给出环境磁场强度的

度量。对这个线圈的输出信号进行滤波，从中仅选出第二谐波频率，以防不需要的频率

造成放大器的饱和。

这种形式仪表的主要问题是，其角度分辨能力较差，一般只有 O. 1 。左右，而且对于磁

场畸变的敏感度较高。但如果在其工作区域中磁场的畸变很稳定且已详细地制成图表，

对于磁场畸变的灵敏度就很有价值。更加严重的问题是敏感器运载体的结构的影响。

运载体通常有铁磁材料存在，电源和其他仪表也会造成磁场的变化。因而，这种外部磁

场很可能决定运载体相对于地球磁场矢量的姿态测量精度。所以这种敏感器通常都装
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在运载体的端部，尽可能远离外部磁场源。在有些情况下，可以精心安排导线的走向以

消除感应磁场，或者在实际运用的运载体上对敏感器进行标定。

在地球磁场的倾角较大的纬度上，滚转飞行器上的捷联导航系统还可能发生另外的

问题。滚转运动会引起交变磁场对磁强计的影响。如果磁强计的响应频率不足以"跟

踪"磁场强度的变化率，就会导致误差的发生。在有些情况下，可能需要安装另外一个敏

感器来检测这种较高的滚转速率，从而对磁强计的输出进行补偿。

一般来说，饱和式磁强计成本低廉，体积紧凑，坚固可靠，而且能在很宽的温度范围

内工作。它们通常用在低成本的系统中，例如在无人驾驶飞机上提供姿态基准，或者在

更加复杂的基准系统中提供长时间的姿态基准。在这种情况下，磁强计提供的数据可以

作为对于其他敏感器(例如陀螺)数据的补充，从而对姿态误差加以限制。

可以通过修改高磁导率铁芯的尺寸获得所需的响应特性。例如，较短的铁芯可以获

得较高的线性度，而使用细长的铁芯可以在给定的激励功率下获得更高的输出，从而得

到更高的灵敏度。

4.7.3 披导线陀螺

已经有人多次演示过利用电磁场的惯'性作为转动敏感元件，例如用在环形激光陀螺

和光纤陀螺中，下一章将讨论这个问题。有些学者也在考虑利用非传播场，提出了静电

陀螺等概念。

一条闭路的平行导线或者同轴传输线，借助于静态或者传播式电磁场适当的激励，

即可在其中观测到广义相对论效应。福德( Forder) 曾对这一现象进行过分析[23] 可以发

现 3 种截然不同的效应，即静电、静磁和电磁效应，因而这种类型的器件可以以多种不同

的方式工作，作为角运动敏感器使用。当半径为 R ，线阻抗为 Z 的圆环形传输线以角速

率。旋转时，其中所检测到的线电压和线电流的变化可用下式表示:

âV = - (ZI)fJR/c 

或

âV = - (V/Z) fJR/c (4. 13) 

式中 :V 为充电电位 ;1 为线电流 ;c 为光速。

很明显，这一器件技术实现的主要困难之一是如何检测出上面提到的非常微弱的电

势和电流变化。然而，将来随着各项技术的进步，以上述理论为基础的实用型敏感器很

有可能达到可行而又实用的程度。
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第 5 章陀螺技术 2

5.1 光学敏感器

5. 1. 1 概述

光学敏感器指的是利用电磁辐射的性质来检测旋转运动的一类陀螺。这类器件经

常使用可见波长，也可能工作于近红外频段。某些机械式陀螺使用光电式传感器来检测

角度，但在这里的讨论中并不把它们归入光学陀螺之中。光学陀螺利用于涉仪或者干涉

测量的方法来检测角运动。从效果上讲，可以把电磁辐射看做是这类敏感器的惯性

元件。

早在 19 世纪后期，米歇尔逊( Michelson)就率先开始光学干涉仪的研究，尽管他的目

的并不是要制造光学陀螺。 1913 年，有资料报道了萨格纳 (5鸣nac) 效应[1] 这就是光学

陀螺的基本工作原理。当两条光束绕一个封闭的环路分别沿相反方向(顺时针和逆时

针)传播时，如果环路绕垂直于环路平面的轴线旋转的话，两条路径的视在光学长度便会

出现差异。 1925 年，米歇尔逊和盖尔 (Gale) [2] 在芝加哥将这一概念应用到一个周长超过

1 英里(1. 6093km) 的环形陀螺上。把普通光送入抽过真空的水管中，他们当时已能测出

地球自转所带来的光学偏移。

19ω 年，麦曼(Maiman) [3] 演示了一种激光器，进一步激发了制造光学敏感器的热

情。这种器件产生高度平行及单色性极好的电磁能源，频段在紫外与远红外之间，具体

波长取决于激光器的介质。 1963 年，第一个环形激光器在斯佩里陀螺公司 (Sperry Gyro
scope) 展出 [4] 。这标志着环形激光陀螺研发的开端。大约 10 年之后，光纤陀螺问世[5] 。

很明显，光学陀螺的研制历史远比机械式陀螺更靠近现代。研制这些敏感器的原动

力因素，除了激光器的出现之外，还包括捷联导航技术的迫切需要，以及充分利用固体惯

性敏感器的需要。从陀螺性能的角度看来，影响捷联技术应用的主要障碍之一是机械式

敏感器没有足够宽的动态范围，难以达到更高的精度。初步的性能估算表明，环形激光

陀螺可以解决这一问题。

光学陀螺的性能范围很宽，最精确的通常是环形激光器，其漂移小于 0.001 o/h ，精度

较低的是较简单的光纤陀螺，漂移可达每小时几十度。因而，光学器件的性能范围非常

类似于机械式陀螺。一般来说，所有类型的光学陀螺适用于各种捷联系统，这当然取决

于系统的精度要求。

应用光学装置来检测角速率比使用成熟的机械技术有不少的优越性。其主要优点

如下:
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(1)动态范围宽;

(2) 启动快;



(3) 数字式输出;

(4) 输出不受某些环境因素(例如加速度、振动或冲击)的影响;

(5) 可测量的速率高;

(6) 便于自检;

(7) 系统设计灵活;

(8) 运行寿命长。

5. 1. 2 基本原理

光学陀螺中有两条光束在一条封闭的环路里反向传播，它的基本原理就是检测两条

有效光程的差。下面将给出数学推导，证明当绕垂直于光路平面的轴线输入一个转动速
率的时候，光程差是如何形成的。

假设有一个理想的静止环形干涉仪，光束限定在半径为 R 的圆周上传播，如图 5. 1 所

示。光束从 X点进入环路，该点处设一分束器，引导两条光束在环路中以相反方向传播，

而后在分束器处重新汇合。光束绕整个环路传播一周所需的时间称为传输时间。) ，在环
路固定不动的情况下，两条光束的传输时间是相同的，可用下式表示:

2霄R
(5. 1) 

C 

式中 :C 为光速，在这里认为是不变的。

但是，当干涉仪以角速率。转动时，每条光束通

过圆周的时间就不同了。这是因为在光束通过环路

的时候，分柬器的位置已经发生了移动。如图 5. 1 所

示，分柬器已经移到位置 Y。因而，沿顺时针方向传播

的光束必须走过比固定不动时更长的路程。对于逆

时针传播的光束来说，需要走过的路程则比固定不

动时要短。更广义地说，相对于惯性空间而言，与转

动方向同向传播的光束必须走过比干涉仪静止时更

远的路程。而与转动方向逆向传播的光束则比固定 图 5.1 环形旋转(萨格纳)干涉仪
不动情况下走过更短的路程。因而，两条光束各自

的传输时间可由下式给出:

(平
顺时针 :t l = 

(5.2) 
2τR - tl.C 

逆时针 :t2 = 

式中 : tl.L+ = RIJt I 和 tl.L_ = RIJt2 分别为光程的增量和减量。阿洛诺维茨( Aronowitz) 曾经
指出 [6] 这也可以解释为两条相反方向传播的光束的光速不同，而光程不变。

根据以上方程，传输时间差 tl.t 可用下式表示:

取一阶近似，公式变为

tl.t = t , - t, = 21TRI 一工一 1 1 
L c - {)R c + {)R J 

(5.3) 

81 



I1t = 呜2n
C 

(5.4) 

光程差 I1L = cl1t ， 因而可表示为

。


R-c 
τ
-

A
叶
一

FL A 
(5.5) 

光程所包围的面积 (A) 为 τR20 因而上式可改写为

4Afl 
I1L = 一一 (5.6) 

阿洛诺维茨给出了一个更加严格的公式，来描述旋转坐标系中反向传播光束的闭路

传输时间差[6) 。公式的推导基础是旋转坐标系与固定坐标系中行走的钟表之间的同步

偏差。通过这项研究得出结论，光程差 4AflIc 与转轴的位置无关。阿洛诺维茨指出，通

过测定光程差使得位于旋转坐标系中的观察者能够测量这个坐标系的所谓绝对旋转

运动。

下面介绍的各种光学敏感器的原理都是基于干涉仪所产生的光程差，它们之间的差

异主要表现在光束是怎样产生的，以及光程差是怎样"观察"的。

5. 1. 3 环形激光陀螺

5. 1. 3.1 概述

如上所述，环形激光陀螺的系统研究起始于 20 世纪 60 年代早期。世界上第一台环

形激光陀螺体积很大，而且有些脆弱。大批资金投入之后，最终制造出了非常紧凑的器

件，其零偏非常小，达到 0.001 0/h 或者更好。精密敏感器的典型光程为 300mm 左右。非

常小的激光陀螺也已经生产出来，其光程只有50mm 左右。一般来说，这种小型敏感器的

零偏在 5 0/h 的范围内。目前，更加精密的陀螺已经应用在商用飞机以及军用固定翼和

旋翼飞机的捷联导航系统中。

5. 1. 3.2 工作原理

环形激光陀螺的运行基于这样的事实:用 3 个或者更多的镜面形成连续的光路，即

可把一个光学频率的振荡器组装成一个激光器。典型情况下，可用 3 面镜子构成三角形

的光路。如果在光路的任何一点上产生一条光束，它便可以沿着这条闭合光路传播，依

次在每个镜面处反射，然后又回到它的起始点。当返回的光束与发出的光束同相时，便

会发生持续的光学振荡。两条这样的激光束独立形成，一条沿顺时针方向行进，另一条

沿逆时针方向行进。

当敏感器在惯性空间里固定不动时，这两条光束具有同样的频率。但是当敏感器绕

垂直于光束平面的轴线旋转时，两条光束的光程便会发生变化。光程较长的光束的频率

降低，而另一条光束的频率提高，从而使每条光束的频率变化能够维持激光器运行所需

的谐振条件。光程的差异是非常小的，不会超过 1nm，所以需要有一个光谱纯度和稳定

性都非常好的激光源，例如氮一氛气体激光器，才能使激光陀螺这样的概念成为可行的

方案。

要保持激光器的运行，要求光束每转一圈之后在给定的镜面处具有不变的相位，从
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而维持谐振条件。

于是，如果 La 为逆时针光程 ，Lc 为顺时针光程，则谐振条件可以表示为

{La= 风 (5.7)
Lc = PÀc 

式中 :p 为模数，典型值为百万量级。而儿和 λc 为激光器能量的两个波长。当干涉仪以速

率。旋转时，两条光程不再相等，可分别用下式表示:

(:λ 二a = pÀa = L + 一一
(5.8) 

L = DÁ = L _ 2AlJ 
c = PÀc = L - 一?一

式中 :L 为周长，光程差为 ÂL = 4AWc 0 

于是如果凡和 Vc 为两条光束的光学频率，则 Vaλ = Vcλ = c。将波长代人到上面的

方程，可得

CD CD 
l/IJ. = --;--, Jlc = 1 一

-8 -c 

(5.9) 

因而，光程的微小变化导致频率的微小变化 ÂV，可用下式表示:

ÂV ÂL 

V L 

代换此式中的 ÂL ，差拍频率可表达成如下形式:

(5. 10) 

Âv =但Q
cL ' 

4AlJ 
v = 

Lλ 
(5. 11) 

式中

λa +λ V 
λ=-FV= 丁之 (5. 12) 

根据式(5.11) 可知，如果出现了频率差 (Âv) ，即可根据频率差求出旋转速率( fl) 。

敏感器的标度因数与光路所包围的面积(A)成正比。空腔长度的变化可导致面积 A 的变

化。通过主动激光器增益控制和空腔光程的控制，通常可以把大部分设计方案的偏差保

持在百万分之几或者更低。

将典型数据代人到式(5.11) 可知，差拍频率可以从几个赫到上兆赫。即使旋转速率

很低，差拍频率也能检测出来。正如阿洛诺维茨曾经指出的那样，热不稳定性和机械不

稳定性都有可能导致各条光束的频率变化，这种变化将远远大于旋转带来的差拍频率，

从式(5.9) -式(5.11) 即可看出这一点。这种敏感器之所以能够成功地运行，是因为两

条光束居于同一个激光器空腔中，因而受到的扰动也相同。

为了能检测出旋转运动，有意识地通过一个镜面(把它称为输出镜)使每条光束"逸

出"一部分光线，利用一个棱镜使两条光束汇合在一组光电二极管上，形成一个干涉图

案。两条光束的频率差引起干涉条纹在检测器上以两条光束频率差的速率移动，此速率

也与旋转速率成比例。

因而，一根条纹扫过检测器就对应于一个转动增量 MJ ， 这里:
L?A 

λ
丁
4

-AV A 
(5. 13) 
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这个公式可用以求出环形激光陀螺的灵敏度。设一个器件的光路为等边三角形，周

长为 L ，则其面积为

1 I L \ 2 
= ~f.!:::....I sin60 。

2 飞 3 , (5. 14) 

将其代入前面的公式，可知灵敏度与光程成反比，即

3J3À 
AO=27 (5. 15) 

例如，假设有一个氮一氛激光器，其光学波长为 0.6328μm (632. 8nm) ，一个光程为

30cm 的器件的灵敏度为每根条纹 2.25气角秒)。最小的环形激光陀螺，其光程只有

50mm，灵敏度为每根条纹 13.5气角秒)。

闭锁现象

当转动速率非常低的时候，空腔内的两条激光束不再以不同的频率振荡，而是采用

相同的频率，或者说"锁在一起"。干涉图案不再变化，于是没有输出信号。这种频率同

步的现象如图 5.2 所示，称为"闭锁状态"或者简

称"闭锁"。它类似于位置贴近、工作频率接近的

那眨电子振荡器间常见的交互藕合现象。在光学
器件中之所以产生这种现象，是因为一条激光柬

的辐射被散射到另一条激光束中，引起主波形频

率向反向散射能量的频率靠近，结果两条光束都

趋向于同一频率。实际上存在着许多反向散射

源，但是只要精心设计，选用质量很高的镜面，就

能把这种效应降到最低，把闭锁现象限制到零转

速附近非常狭窄的区域内。

如何解除闭锁?

最常用的一种解除闭锁的方法是利用机械振

荡。机械抖动就是给整个腔体加上高频角振动，幅度很低，角度很小，从而防止低频输

出。通过使用所谓大抖动积(抖动频率乘以幅度) ，即高频小位移的运动，敏感器在闭锁

区内逗留的时间非常短，丢失很少几个脉冲，因而能达到较高的精度。

有一个随机频率分量叠加在抖动频率上，它使得腔体的运动略为随机化。随机化的

结果是运动带有随机速率噪声，而不是腔体件正弦运动产生的平均零偏[7] 。这种运动会

产生角度的随机游走，并且会体现在敏感器的输出上。

采用机械抖动会引起尺寸、重量和复杂性的增加。还必须将抖动从陀螺的输出信号

中剔除，这可以通过光学或者电子的方法来实现。实际输出与补偿输出之间的任何差异

都称为抖动漏失，它将导致标度因数的误差。

目前正使用的另一种方法称为磁镜偏频。这种电光技术利用一种非互易的磁光效

应(横向克尔 (Kerr)效应[勺。一个高反射率的镜面在其表面有一个磁镀层。磁镀层在

被外加磁场饱和的时候，就会使两条反向传播的激光束之间产生相位滞后差异，使频率
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偏离闭锁区。为了避免把偏频电压的漂移误认为是转动速率，需要在两个偏频点之间进
行切换，这样任何的漂移取平均值后均为零。采用磁镜的一个潜在缺点就是引入了较高
的腔体损失，使它难以用于高精度的场合。但是，它却是一种地道的固态敏感器[9] 比机
械式抖动的环形激光陀螺体积小，结构简单。
也有人演示过多振荡器的概念[胁凹，即用不止一对的激光束在同一个腔体中传

播，通常是 4 条光束，方形结构。采用左右偏振方式的独立激光沿各自的方向在腔体
中传播，于是形成 4 种振模。避免闭锁现象的措施依然需要，因而需要使这些振模离

开闭锁区。右旋与左旋圆极化振模之间的相互分裂可以达到几百兆赫，这要靠使用石

英延迟板或者非平面腔体结构来实现。实际的困难在于如何使与方向有关(非互易)

的振模之间，即顺时针与逆时针右旋圆极化振模之间(左旋振模也一样)达到足够的偏

频。

有 3 种方法证明是有效的，具有良好前景:第一种是在激光器的腔体中使用法拉第

旋转元件;第二种是使用利用偏振或横向克尔效应的镜面，镜面上有磁光镀层;第三种是

对放电施加塞曼场(Zeeman Field) ，以引起频率变化。有时又将腔体中含有法拉第盒的
环形激光陀螺称为差分激光陀螺(简称 DILAG) ，它的另一个名称是四频率陀螺仪。这种

陀螺仪相对于传统环形激光陀螺仪的突出优点是提高了标度因数，其灵敏度要比相同体

积的传统激光陀螺高一倍。

5. 1. 3.4 敏感器详述

图 5.3 给出了一种更加常用的环形激光陀螺结构，其中有 3 个镜面。使用 4 个镜面

的结构也已研制成功。

图 5.3 所示的这种陀螺仪的主要部件包括:

(1)激光器本体一一以低膨胀率的陶瓷玻璃制成，例如齐洛度 (Z叫ur) 或塞维特

( Cervit)玻璃，其中充有激光介质，通常为氮与两种氛同位素的混合物，可保证两种振模
互不干涉地传播。

(2) 光学部件一-一通常是镜片和光电探测器，但在激光器的腔体内也可能有光学偏

频元件。镜片有两种，一种是部分反射(半透光)的输出镜片，如上所述;另一种是反射系

数极高的镜面。所有的镜片都是在抛光质量极高的基片上，以不同折射率的材料交替形

成多层介电叠层，以达到非常低的反向散射率。有一个镜面装在一个压电器件上，因而

当温度变化的时候可以移入移出，以保持光程不变(在谐振情况下)。其他的镜面直接牢

固地甜结在激光器本体上。光学部件中应用了多种技术，其中包括光学接合(金和锢之

类的软金属密封)以及称为烧结密封的黠结技术。

(3) 非光学部件一一常用的结构中包括一个阴极和两个阳极，当电极加上高压的时

候，就会发生放电。放电成为激光器工作的激励源。激光器常用的波长为电磁波频谱上

632.8nm处的红线或者是红外频段上的1. 152μm 线。

(4) 偏频机构"一一用以克服前文所述的闭锁现象。偏频可用多种方法实现，例如机

械抖动、磁镜或者在激光器的腔体中加人光学元件。

图 5.4 给出了采用机械抖动的环形激光陀螺的照片。

这种技术的主要缺点在于精密加工方面，激光器本体的表面需要精密加工和抛光，
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读出检测器一一一
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阴极

相向传播
/的激光束

一阳极

二二-光程控
制检测器

图 5.3 环形激光陀螺示意图 图 5.4 机械抖动式的环形激光陀螺

镜面加工的技术要求也很高。因此尽管想尽了多种办法，敏感器的成本依然居高不下。

另外一个可能发生的问题是氨气通过某条密封缝隙从激光器腔体中逸出 O 有人尝试过

利用激光器腔体的射频吸泵，这也不失为减少腔体内元件数量、减少可能发生气体逸出

孔缝数量的→种方法。

敏感器组装之前，镜面质量的检验对于器件性能，提高其生产合格率是非常关键的。

通常检查镜面的散射率、损失、表面质量和平整度。与敏感器性能关系最为密切的两个

镜面参数就是散射率和损失。要想最大限度地延缓镜面质量的变坏，在陀螺运行中，只

要能达到可靠的性能，内部激光强度应尽可能地低。

随着光学结构的最新进展，激光器的腔体中有的采用 4 条独立的光束。适当比较不

同光束的频率即可消除闭锁现象，而不必使用机械运动(抖动) 0 图 5.5 显示了诺斯罗

普·格鲁曼(前利顿实业)公司的光学偏频四光束环形激光陀螺，其商品名为 Zero-Lock™ 

(零闭锁)激光陀螺。

图 5.5 Zero-Lock™激光陀螺

(诺斯罗普·格鲁曼(前利顿实业)公司图片)
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5. 1. 3.5 误差源

以下 3 种类型的误差为环形激光陀螺的特征误差:

(1)前面详细讨论过的闭锁现象;

(2) 零位漂移，即输人/输出特性曲线不通过原点，即使在陀螺仪固定不动的时候敏

感器也会从检测器得到某个读数:

(3) 由振模牵引效应引起的标度因数的变化。

当一条激光束感受到其光程与另一激光束相比有某种不同的时候，就会发生零位漂

移。因而利用分裂放电并使两个放电回路的放电电流实现平衡，以保证激光器的腔体尽

可能地各向同性或具有互易性。类似地，敏感器常对杂散磁场实行屏蔽，以便将任何有

害的磁光效应，尤其是反射镜中的有害效应降至最低。

拉姆(Lamb) 曾经深入地研究过振模牵引效应[叫，它引起规则或不规则的频散效应。

激光介质频散效应的任何变化都会导致标度因数的不稳定和持续变化。阿洛诺维茨对

所有这些误差进行过详细的研究[6] 。

敏感轴的稳定性也是影响系统性能的一个关键参数。它是用激光束所在的平面来

定义的，激光器本体内存在的干扰会导致光束平面的运动，这种运动也可由腔体光程控

制镜面的非平行运动产生的光束运动所引起。

环形激光陀螺的输出(队)可以用数学的方法表示为盹、ωy 、ωz 的函数，其中 ωz 为输

入速率，ωy 和 ωz 分别为绕激光平面内的两条轴线的速率:

Wx = (1 + Sx) ωz+Myωy+Mzωz + Bx + nx (5.16) 

式中 : Sx 为标度因数误差;My 和 Mz 为陀螺仪激光平面与标称输入轴线的对准误差 ;Bx 为

固定零偏;而 nx 为随机零偏误差。

随机零偏包括前面提到的随机游走误差，它会产生角度输出的均方根值，角度输出

随时间的平方根而增长。这项误差在机械式陀螺中尽管也在某种程度上存在，但在光学

敏感器中，它的影响一般要大一个数量级。在机械抖动式环形激光陀螺中，这一误差主

要是由输入速率通过闭锁区时所引人的随机相位角误差引起的。另外还有一个噪声项

会产生有界误差，它是由闭锁消除机构中的标度因数误差带来的。

5. 1. 3.6 典型的性能特性

通过精心设计，这种形式的陀螺仪可以对加速度和振动不太敏感。表 5. 1 给出这种

器件可以实现的典型性能范围。

与加速度无关的漂移(零偏)

与加速度有关的零偏

与加速度的平方有关的零偏

标度因数误差

带宽

最大输入速率

随机游走

表 5. 1 环形激光陀螺典型性能范围

<0.∞I O/h _lOo/h 

在大多数应用场合通常不明显

在大多数应用场合通常不明显

最大旋转速率的百万分之几句0.01%

>2∞Hz( 可以做到非常大)

几千度每秒

O.∞IO/h -O.01o/h 
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因而，关键的参数是零偏的重复性、随机噪声、标度因数重复性和敏感轴的稳定性。

5. 1. 4 三袖环形激光陀螺的结构

关于如何利用环形激光技术制造出包含 3 条敏感轴的单个敏感器，已经有人提出并

实现了多种方案。这种器件常被称为主轴陀螺。这种结构通常是在一个立方体内设置 3

个相互垂直的方形激光腔体。这种布局可以使两个激光腔体共享每个镜片，因而一个这

种器件只需要 6 个反射镜[叫。同样，放电回路也可以共享阴极。将机械抖动加到激光器

本体的体对角线上，就可以同时把零偏加到陀螺的每个敏感器上，从而缓解各条轴线的

闭锁问题O

对于许多应用场合，采用这种结构具有很大的吸引力，因为它的各条敏感轴之间的

相对稳定性非常好。与使用 3 个独立的敏感器相比，这种结构只使用一套抖动机构，一

套放电回路，镜面共享又可减少镜子数量，因而可以降低成本和复杂程度。

这种系统的主要缺点在于，激光器本体的加工要达到所需的精度非常困难，必须十

分精心，要想达到较高的成品率，加工过程中要注意避免损伤。另外，它只要出现一处故

障，3 条角运动轴线上的所有信息都将丢失。

图 5.6 给出了三轴激光陀螺示意图。

注
回国激光通路(轴 I ) 
-激光通路(轴2)
=激光通路(轴3)

输入轴3、、

5. 1. 5 光纤陀螺

5. 1. 5.1 概述

阳极

检测器

光程控制镜

\\ 

，输入轴 l

图 5.6 三轴激光陀螺示意图

阴极

20 世纪 60 年代后期，美国海军研究试验室的研究证明，多次环绕的萨格纳干涉仪可

以为角运动的检测和度量提供足够的灵敏度。 70 年代中期，利用被动干涉技术检测角运

动的研究取得了长足的进步，光导纤维技术用以构成光束通路问。这种方法被看成是以

非常低廉的成本替代环形激光陀螺的一种途径，因为它不需要再把表面加工并抛光到光
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学波长的几分之一的程度。但是，当时公认这种方法不大可能制造出具有真正惯性级高

性能的敏感器，难于使其漂移值达到 O. Ol O/h 以内或者更小。随着现代技术的应用，这

一目标已经可以实现。

与环形激光技术不同，光纤陀螺通过检测以相反方向沿光路传播的两条光束之间的

相位差来测量角运动。利用集成的光学器件(芯片) ，这种陀螺可以做成真正的固态敏感

器，甚至是闭环形式。使用这项技术意味着这种惯性器件可以做得非常紧凑。然而，为

了避免在恶劣的环境中发生故障，光纤连接需要精心地设计和生产。目前，这仍然是世

界许多国家各种研究计划的目标[叫。

这种敏感器已经找到许多用途，尤其是在机器人和汽车工业。航空航天领域的应用

正在开发，特别是在稳定和惯性导航方面。

5. 1. 5.2 工作原理

光纤陀螺的工作基于构成萨格纳干涉仪[叫的原理。以其最简单的形式为例，宽带光

源发出的激光被分成两条光束，在一个光纤线圈中沿相反的方向传播。这两条光束在第

二个分柬器处被合成，形成一幅干涉图案，合成强度用光电检测器来观察。当干涉仪固

定不动的时候，两条反向传播的光束的光程是相同的，不出现相位差，而导致最大的幅

值。但是当光纤线圈绕垂直于自身平面的→条轴线旋转时，与旋转方向同向传播的那条

光束要比反向传播的那条光束稍微超前一些。所以当两条光束重新汇合时，造成的相位

差将导致干涉图案幅值的变化。

设有一个含有单匣线圈的光纤陀螺在旋转，两条反向传播的光束之间的相位差

(åφ)可以表示为器件旋转引起的光程差(åL) 的函数:

根据式(5.6)代人 åL ，得

åL 
åCÞ = 2τ 工 (5.17) 

去τAIJ
åCÞ = 亏Å (5.18) 

式中 :A 为光纤线圈所包围的面积 ;IJ 为输入的旋转速率;C 为光速。

设线圈有 N 臣，则此式变为

民τANIJ
Aφ= 了一 (5.19) 

CA 

此式可化为光纤长度(L =2τRN) 的函数:

47TRW 
åCÞ = 丁王一 (5.20) 

设线圈的半径为 40mm，光纤长度为 100m。如果光学波长等于 850nm，当旋转速率

为①15 0/h 和②5∞。/8 时，所产生的相位差分别为

①Aφ= 0.0008 。

②Aφ= 98.6。

显然，要使一个敏感器能够检测到地球的自转速率或者类似量级的转动，必须使其

尺寸达到高度的稳定。因而，沿→个方向穿过光纤线圈的光束所经过的路程必须与反向
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传播的光束完全相同。也就是说，必须保持互易性。

将上面的公式与环形激光陀螺的式(5.11) 相比较，因为上面公式的分母中有光速一

项，两种敏感器之间的灵敏度差异是显而易见的。所以要达到很高的性能，必须能够测

量微小的相移。这是一项难度很大的任务，但现代技术的应用已能实现这样的测量

精度。

5. 1. 5.3 敏感器详述

图 5.7 所示的光纤陀螺的主要光学部件包括:

(1)光源，通常为宽带光源，相干长度的选择

应保证光纤中的散射损失最小。

(2) 搞合器，将能量引人和引出光纤。通常

使用 3dB 的搞合器，因此可作为分束器使用。

(3) 光纤线圈，角运动敏感元件。因为小的

单臣线固不能提供足够的灵敏度，所以采用多匣

线圈。根据灵敏度要求的高低，可以选用高双折

射单模或者保偏光纤。

(4) 检测器，也就是用以检测条纹图形变化

的光电二极管。

非光学部件包括缠绕光纤线圈的骨架及电子

部件。

光纤陀螺可以以开环形式运行，也可以以闭

环形式运行[1川8 J 。当以简单的开环结构工作日寸，

/光纤rlì.圈

\ 
乙7飞斗合透击运

分束器 -----γ-:~\

协麟 、\检测器
因 5.7 开环光纤陀螺

它对任何非互易效应十分敏感，因而降低了器件的灵敏度。

1.开环模式

有人曾提出一种方案，能够保证两条方向相反的回波均走过长度相同的光程c 具体

技术途径是通过一个单模波导，例如单模光纤，把偏振光投射到干涉仪中，观察同一波导

滤破后的干涉回波，然后检测。这种结构称为互易性或者简易陀螺，图 5.8 给出了它的

示意图 c

从光纤线圈返回的光束在第二个分束器处汇合，并从所谓互易性端口射出 O 当光纤

线圈静止不动的时候，这两条光束严格同相，但其合成强度随线圈的角运动速率作正弦

变化。这种光纤陀螺的主要缺点是在输入速率较小时灵敏度不够，因为条纹图案为余弦

形状，如图 5.8 所示。

如果在光纤线圈的一端加上一个相位调制器，就可以改变条纹图案，从而提高低旋

转速率时的灵敏度。这个调制器的作用类似于一条延迟线。它不对称地工作，给出

士 τ/2的相位抖动，抖动出现在检测器上，频率为调制频率的两倍。结果使陀螺(检测器)

的输出发生偏置，保证在小转动速率附近的区域内达到最高的灵敏度，但响应依然是正

弦型的。请参阅图 5.9 ，其中还给出了相位偏置光纤陀螺的示意图。

用光导纤维在压电圆筒上缠绕几圈就可以形成一个相位调制器。可以将方波信号

加到圆筒上，使其改变形状，并最终改变光纤线圈的光程。
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阁 5.8 互易型光纤陀螺及其检测器的响应 阁 5.9 相位偏置型光纤陀螺及其检测器的响应

2. 闭环模式

对于许多应用场合来说，不仅仅要求在"零速率"附近，而且在很宽的角速率范围内

具有很高的精度，这个范围可能达到几百度每秒。总体的要求是，表示角运动检测值与

实际运动值之间关系的标度因数应当具有很高的稳定性，很好的线性，并且与返回的光

学功率无关。利用闭环信号处理的方法可以满足这一要求。有两种方法，或者说两种结

构形式，已证实是行之有效的，一种称为相位归零，另一种称为频率归零。

采用相位归零的方法，就是在光纤线圈的另一端加上第二个相位调制器，如图 5.10

所示。它以两倍于抖动(偏置)调制器的频率工作，用以"补偿"或者消除由于光纤线圈

转动所产生的萨格纳效应而带来的相移。开环信号被用做误差信号，从而产生一个附加

相位差(~φn) ，它与转动所引起的相位差符号相反。于是，总的相位差就被调整到零或

者非常接近于零，从而使整个系统都工作在灵敏度最高点附近。附加反馈的值(~φn) 就

用做转动速率的测量值。系统具有很高的稳定性和线性响应，肉为它与返回的光学信号

的强度无关，也与检测系统的增益无关。然而，标度因数的精度却与光游、波长的稳定性

和敏感线圈的几何稳定性有关。

另外一种方法，就是在敏感器线圈的一端放置一个声光调制器，义称为布拉格( Bragg) 

单元，手IJ用它所产生的频移实现削环运行。利用这个频移产生一个差分相移，抵消萨格纳

放应所产生的相移r 151 。改变加到布拉格单元上的电斥，即可改变它所产生的频移。因此，

为抵消检测器的输出所需加在布拉格单元上的电11-:就与输入的角运动成正比。

选择布拉格单元使光束产生的频移保证敏感器工作在对低旋转速率最敏感的区域

(如前文所述) 0 利用一个方波调制器，使布拉格单元所产生的频移在中心频率附近抖
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动，并对射入检测器的光束强度进行监测。当敏感

器的线圈绕其输入轴转动时，两条光束之间产生一

个很小的相移，使两条光束落在检测器上的强度不

再一致。结果，来自检测器的输出信号将以抖动频

率被调制。有一个相敏检测系统，用来确定布拉格

单元的中心频率需要改变多少，才能使其强度返回

到初始的匹配状态，从而使敏感器归零。加到布拉

格单元上的电[-k变化量与输入的角运动成正比。

这种结构的主要难点就是如何在调制器中产

生一个适当的频带宽度。在敏感器线阁两端设置

两个声光调制器，并使它们的频率在中心频率附近

抖动，即可达到这一目的。另外一种方法是在光纤

线固的一端相对地使用两个调制器。无论采用哪

-一种方案，都必须格外小心，使整个组件达到足够

的机械稳定性。

专JqF 叫
普罗\

;izr ati42:fE 
仿宋器

\蝶、\模翩撩
f \{崩振:tff

光源矿、翻m
稳定零点\ 输:1\

\ 

当前使用的一种方法称为相位阶梯(利用行 / 

波管或速调管的过渡时间调制进行的相位调 Ifn信号

制 )[I6l ，它基于这样的事实，即频率可以被看作是
因 5.10 闭环(相位归零)光纤

相位对时间的导数。实践中，用一个锯齿投来调制

输入相移，复位时飞快地回零。为了解决"飞快回
陀螺及其检测器的响应

零"的问题，还可以使用数字式的相位阶梯。在这种情况下，要产生一系列"相位台

阶其宽度等于连接相位调制器与分束器的长短光程之间的一组延迟时间差。这些

"相位台阶"和复位信号可通过方波偏置调制实现同步。数字逻辑的采用使这种技术

实现起来很容易 O

集成光纤陀螺的出现是巧前光纤陀螺的一大进展。在这种器件中，所有体积较大的

光学(光纤)部件都被融合到银酸鲤基片中的部件所替代[ 16J 它用以制造分柬器、搞合器

和光波导，并对精确测量转速所需的光束进行必要的调制。光纤接头用以把光源和检测

器连接到所谓集成光学"芯片"上。这种类型的陀螺有可能做得小巧、坚固，具有很长的

储存寿命，同时还保持前文 5.1 节所述的优点。目前这种敏感器的直径约70mm -80mm , 

这种尺寸是一种折中，既比较紧凑，又不会因为光纤的弯折半径太小，内部应力导致过大

的零偏。图 5. 11 给出了一种市售光纤惯性测量装置的照片。

按理说，在类似光纤陀螺这样的光学敏感器中使用互易性的光路，就不应出现环境

因素，例如温度、加速度和振动带来的误差。但遗憾的是，这些器件的确表现出对于这些

因素的敏感性。所幸经过仔细的设计，尤其是光纤线圈的精心绕制，已将其敏感程度降

到最低。这些影响将在下面讨论。

5. 1. 5.4 误差源

环境温度的变化会带来可以观察到的零偏或漂移，这是敏感器内部多种因素影响的

结果，而敏感器内部的温度梯度是一个突出的问题。当环境温度变化时，光源的波长随
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(a) (b) 

图 5. 11 含有光纤陀螺的惯性测量装置(诺斯罗谱·格鲁曼公司罔片)

( a) 开盖; (b) 不开盖。

之变化，而敏感器的灵敏度与光源的波长成反比。温度的变化引起光导纤维折射率的变

化，从而又导致调制的变化。如果可能的话，光学纤维与线圈骨架的膨胀系数也应当严

格匹配，否则热膨胀引起的应力差就会导致测量误差。温度的变化还会导致线圈尺寸的

变化，继而引起陀螺标度因数的变化。

如果线圈上的温度梯度导致沿光导纤维出现随时间变化的温度梯度，就会发生零

偏。当反向传播的激光相应的波锋在不同的时间通过同一区域，则会导致非互易性。这

就是舒普( Shupe) 效应[I9]O 有人设计出了抗舒普效应的绕组，即把与线圈中心等距离的

那些部分的光纤置于相邻的位置。

当给线圈加上一个加速度的时候，会导致线圈变形，继而导致陀螺标度因数的改变。

变形还会改变光导纤维的双折射，进而改变敏感器的零偏。另外，变形还会导致敏感轴

方向的改变，如果是三轴结构，还会改变 3 条输入轴的相对方向或对准情况。

光纤线圈或者一段光纤在受到振动的时候，根据振动的幅度不同，线圈或光纤会发

生某些变形。正如前文讨论过的，这会导致敏感器角运动的测量值出现误差。

杂散磁场的存在也会带来负面影响，因为磁场与非光学部件会发生相互作用。通过

法拉第效应，磁场还会导致光导纤维中光束的偏振状态发生变化。这种敏感因素使得器

件的输出信号出现零偏。使用磁屏蔽可以减轻这种影响。

输出信号的零偏和漂移主要来源于光导纤维的双折射、包层模的传播以及光学信号

的偏振调制。问题实质上就是光纤中存在许多振模，各自有不同的相位但缺乏相干性，

于是就发生了衰减。选用低相干性的光源也就是相干长度较短的光惊，可以消除寄生

相干效应，包括光纤内部的散射。超级发光二极管可以满足这一要求。使用这种光源可

以减小克尔电光效应所引起的零偏。两条相向传播的光束强度的变化导致光媒介折射

率的变化，从而产生克尔效应。

93 



5. 1. 5.5 典型性能特性

光纤陀螺的典型性能特性如表 5.2 所列。

表 5.2 光纤陀螺的典型性能特性

与加速度无关的零偏 0.5 0 /h - 500 /h 

与加速度有关的零偏 斗。I( h • g) 

与加速度平方有关的零偏 -0. F/(h • i!) 
(通过精心设计，与加速度相关的零偏可以达到忽略不计的程度，但多数情况下不能完全消除)

标度因数误差 0.05% -0.5% 

带宽 >1∞Hz 

最大输入速率 >1∞。1.

已经探索出多种方法可以减轻环境因素对这种敏感器的影响，可以预计，在不久的

将来，必然会取得显著的进步。应当指出，这些"问题"比 30 年前机械式陀螺所遇到的困

难要简单得多!

5. 1. 5.6 光纤陀螺技术当前的进展

在过去的 5 年 -10 年间，光纤陀螺技术已经取得了长足的进步。闭环器件干涉式光

纤陀螺(IFOG) 的性能已经显著提高，它主要得益于如下因素:

(1)超级发光二极管技术的进步;

(2) 光导纤维的"性能进一步提高，光学损失更小，散射率更低，均匀性更好;

(3) 集成电路芯片的功能更加完善，例如光的偏振，将光束分为顺时针和逆时针的

两柬光，以及频移过程的重组与控制;

(4) 微处理器技术的进展，微处理器已经可以装入敏感器中实现对于系统误差的实

时精确补偿。

现代技术已经能够对每个敏感器进行标定和适当的补偿，尤其是对温度变化效应的

补偿。而且不同性能的敏感器还可以使用同样的结构，性能要求较低的敏感器只需选用

较短的光纤即可。然而，调制频率仍然必须随光纤的实际长度改变，以便使选定的光纤

长度达到最佳的性能。

干涉式光纤陀螺(IFOG) 的测量精度，如果说目前还不能与标准的惯性级环形激光

陀螺相比的话，起码可以说正在接近。由于在环形激光陀螺的工业投资较大，干涉式光

纤陀螺在高性能领域还不能替代环形激光陀螺。但随着成本的进一步降低，光纤陀螺很

可能取代环形激光陀螺。高性能的干涉式光纤陀螺可具备的特性如表 5.3 所列。

表 5.3 高性能的干涉式光纤陀螺特性

参 数 数 值

零偏稳定性 <0.α)()3 O/h 

随机游走漂移率 <0.仪削80/jh

标度因数误差 <0.5 x 10-6 
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干涉式光纤陀螺在许多低端领域获得了应用，例如无人飞行器、无人水下舰艇、多种

稳定系统、陀螺罗盘、姿态及航向基准系统。

降低成本和尺寸是研究工作的主要动力 O 典型的例子是德国利特夫( Litef)公司兰

轴光纤陀螺系统的研制。在这个系统中，超级发光二极管的戚本被确定是造成所有光纤

陀螺系统高成本的主要因素。他们于是想出了一个办法，用一个超级发光二极管通过它

们的集成光学芯片将光线分送到 3 个光纤线圈中。据报道，这种光学器件的零偏稳定性

达到 O.05 0/h 的级别。改变线圈设计可以实现较低性能，但仍然可以维持极高品质的线

性标度因数。图 5.12 为这种陀螺的示意图。

温度传感器

匾gr

(a) 

LU 

罔 5.12 二轴先纤陀!朦的结构及敏感器本i本(利特夫公司阿片)

( a) 轴光纤陀螺的结构: (h) 敏感器本体
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5. 1. 6 光子晶体光纤陀螺

新的光纤技术正在发展呵，与传统的突变光纤相比，其光导特性要优异得多。这

种新的光导纤维结构中具有周期性的孔洞阵列，提供极高品质的光导性质，而光学损

失却极低。事实上，这种光纤有时又称为有孔光纤，根据其芯材结构又可分为两种类

型

(1)光子晶体光纤，其实芯用以传输光线，实芯周围有许多孔洞，以降低向周围介质

的折射率;

(2) 光子带隙器件，用以传输光线的芯材中心有一孔隙或者缺损，于是光纤只能沿

着空心的芯材传输。孔洞阵列形成了一个类似于半导体那样的带隙，使光线只能沿着结

构的某些部分传播，在其他部分被抑制 c

这类光纤对光线的传播提供了极其严格的模限制，而单模可以在许多波长上传播。

另外，这种光纤的保偏型号已经表现出 10 倍于传统光纤的双折射特性。

严格的模限制大大降低了弯曲损失，于是线圈可以做得更加紧凑，外形也就更小。

另外，更小的包覆结构也易于制造出很小的器件，而且不会影响器件的性能。

这种光导纤维中还可以加入频散补偿，从而降低光线传播时的频谱畸变对于敏感器

性能的影响。另外，微结构纤维还可用于波长在 l 阳1-2μm 疲段的光线。

因 5.13 显示了两种微结构的光学纤维。

光了-带隙纤维

yt. 予自由体纤维

图 5.13 两种微结构光学纤维

5. 1. 7 光纤环形谐振陀螺

光纤环形谐振陀螺也是萨格纳效应的应用，可以看成是光纤陀螺的一种发展。 20 世

纪 80 年代早期，多个机构开始了对这种概念的研究。许多开拓性的工作是在麻省理工

学院艾兹基(Ezikiel)博士的领导下进行的。

这种陀螺采用再循环的环形谐振腔，来提高敏感器旋转时萨格纳效应所产生的相位

96 



差。环形谐振腔一般是由 10m 或更短的光缆的端部与搞合器连接而形成的，如图 5.14

( a) 所示。光纤通过搞合器进出这个环形谐振腔。

环形谐振腔的工作原理非常类似于法布里-f自罗( Fabry-Perot) 干涉仪[ 16] 只是在再

循环波与谐振腔的入射光线之间有多次干涉。拉伸光纤或者扫描光线的频率， I!Il口I在环

中实现谐振，于是在环中发生结构干涉，出现最大的光强。

发生谐振时，在输出端口处会出现光线强度的下降，这是因为大部分光线进入了光

纤环，然后在环形空腔中作多次循环后因散射而损失。图 5.14(b) 显示了检测器处的强

度波形。谐振宽度取决于谐振器的域宽比[21 J 。这一参数与进入环中的搞合比成反比。

因而需要有较高的榈合比。腔体的品质及灵敏度取决于其域宽比，它是自由频谱范围与

谐振线宽的比。藕合器连接光纤环与光辉、和检测器，检测由它反射的能量，即可观察到

谐振状态。

移频器
价浏阳/L一--.J

J\'T'Y, ( r+ 白了J丈
EEJ yqj 
M祸合在 1日二 E3F J/ 

(a) 99: 1 光纤藕合器

注意
一敏感器不动
…由于转动产生的二次谐波检测器处的强度

lk一一 -li
) b ( 

图 5 ， 14 光纤环形谐振陀螺及其强度波形

(a) 光纤环形谐振陀螺; (b) 强度波形?

当敏感器固定不动时，两条反向传播的光线的谐振频率是相同的。当环绕其敏感轴

旋转时，两条反向传播的光线的谐振频率便不再相同。这样就导致谐振位置的移动，输

出端口发出的光强也发生变化己

根据前文对光纤陀螺给出的方程 (5.19) 可以求出两条光束的相位差。由于两条反

向传播的光束经历不同的环路光程，因而在各自方向上产生不同的谐振频率 (Vd) 0 将

A( = τR2 )和 L( = 2τR) 代入到式(5.11) 中，把谐振频率写成线圈半径的函数，可得

2Rfl 
lλ 

(5.21) 

式中 :R 为线圈半径;。为输入i宝来 :λ 为波长飞

显然，光纤的臣数不影响其灵敏度， I大l 为在波长和旋转速率给定的情况下，它取决于

回路的半径。因而出于实用的考虑，所需的光纤长度很小，典型情况下 10m 左右即可。

敏感器以反馈方式工作，三与敏感器旋转时，两条反向传播的光束发生移频，从而使两
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条光束即便在旋转时也同时保持谐振。对于两条反向传播的光线可以加上正弦相位调

制加频率调制。使两条光束维持谐振所需的两个调制频率之间的差与输入的旋转速率

成比例。

对于敏感器中所用光能的基本要求是带宽要窄，相干性要强。因而要求光源非常稳

定，这样才能在环中维持窄带谐振。目前，能满足这一要求的激光器非常昂贵，但是随着

量子阱激光器的发展，价格将会下降。要避免从一条光束到另一条光束发生非相干反向

散射，或者发生熟悉的"闭锁"现象，必须精心设计。为防止光线的强度衰减，通常在光线

进入环路之前对其进行偏振控制。

如同光纤陀螺一样，体积较大的光学元件被使用导波的集成光学材料来替代，再加

上光纤的长度很短，一般只有 10m 或者更短，所以能够制成非常小巧的敏感器。

尽管当前有许多公司在从事这种敏感器的研发，但确切的性能和误差数据尚未得

到。预计它的性能与光纤陀螺类似;光纤陀螺的数据可参阅 5. 1. 5.5 节。一般认为这种

敏感器比光纤陀螺的灵敏度更高，很可能是 3 倍的关系[剧。

环形谐振旋转速率敏感器一一-非线性方式:

目前已经有人开始研究如何利用在环形谐振器的能量中引人的非线性效应来测量

转动速率。当环形谐振器中的损失很小，比方只有 5% 左右的时候，就会发生非线性，而

导致环内的能量增加 20 倍。非线性现象通常可分为两类:与强度有关的折射率效应和

散射现象。在光纤陀螺、中，这种非线性效应被看成有害因素，因为它导致敏感器的性能

下降。

非线性折射率效应利用的是克尔效应[8] 。在介质中传播的光能的电场导致折射率

的变化。于是当工作于谐振状态的环形谐振器转动时，一个方向的强度提高，而另一个

方向的强度降低。另外，每一个方向上的折射率也是变化的，使得强度的变化被放大。

改变谐振环和克尔材料的参数即可改变放大率，从而改善谐振器的灵敏度。

大功率光束在光密介质中传播，会产生声子;能量被转移到这些声子，导致光束频率

的变化。这样就产生了频率变化的散射光波。非线性散射有两种主要的类型，称为布里

渊( Brillouin) 散射和拉曼(Raman)散射[剖，它们都是一种阔值效应。布里渊散射发生在

低功率处，具有特征线宽，要求光源的相干长度小于声子的维持时间。因而相干光源优

先产生布里渊散射，而不是拉曼散射。

有人提出[剖，从两个方向泵入发生布里渊散射的环形激光器，将会在布里渊散射能

量之间产生与转动速率成正比的频率差。这种敏感器将会产生与环形激光陀螺类似的

信号，即与转动速率有关的频率。但是，将不会产生任何闭锁现象，因为两个散射机制是

彼此独立的。

也有人提出在拉曼散射现象的基础上，利用来自锁模激光器的高能脉冲来构建敏感

器[25] 。其主要缺点似乎是敏感器的尺寸。迄今为止，尚无任何报告证实这类敏感器演示

成功。

5. 1. 8 环形谐振陀螺

环形谐振陀螺与光纤环形谐振器非常相似，但光纤环替换成了可以刻在适当基片上

的光学波导[剧。其工作原理非常类似于前文介绍过的光纤环形谐振器。典型的环直径
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约 50mm。因而，当散射和搞合的问题解决之后，所谓"芯片上的陀螺"以及光学敏感器

的所有优点，都将变为现实。
美国的诺斯罗普公司已经研制出这种敏感器[7] 称为微型光学陀螺(MOG) 。坚固小

巧的敏感器已经制造出来，直径约 25mm，性能在 I O/h -1∞。/h 量级。

5. 1. 9 集成光学陀螺

集成光学陀螺就是业界期盼己久的所谓"芯片上的陀螺"其研制已经有所进展。它

的敏感元件是基片上的光学波导，光束沿相反的方向传播。检测谐振在环中的相对位置

就可以测出围绕与环垂直的轴线的光学旋转速率。这种器件的工作原理在 5. 1. 7 节已

经进行了详细的叙述。

这种集成光学陀螺制作在晶片上，集微型加工机电系统工艺与集成光学加工工艺于

一身。特种镜片用高度专业化的技术制成，例如火焰水解沉积、射频及反应溅射等。利

用火焰水解沉积可以控制介质的折射率，在晶片上掺杂稀土激光离子，例如敏、错或饵，

从而在芯片上形成激光器和激光放大器。

波导的技术设计依然是一种严峻的挑战，要将损失降到最低，垂直侧壁的粗糙度必

须非常低。显然，刻蚀工艺是一种制约性的加工工艺，因为玻璃很可能有多种组分，掺杂

物的浓度也是变化的。

目前的性能目标是满足 O.I O/h 斗。/h 的漂移要求。这类敏感器能够显著地减小尺

寸和重量，与传统的光纤陀螺相比，可达到1/20 左右。另外，由于减少了光学元件的数

量，不仅成本显著降低，耗电量也将降低到1/5 -1/6 左右。

5.2 冷原子敏感器

5.2.1 概述

这是一种测量惯性的方法或技术，这种器件称为原子干涉仪。它的出现在很大程度

上要归功于斯坦福大学楚(Chu)教授的杰出工作。这种技术目前尚处于早期研发阶段，

它为我们提供了一个很好的前景和途径，将来有可能研制出最精确的加速度计、陀螺、精

密时钟及重力梯度仪，性能可望提高几个数量级。如果能够成功地研制出这种器件，只

要精确地了解重力场，不使用全球定位系统(GPS) 或其他外部辅助技术，就可能实现误

差低于lOm/h 的导航能力。

这种敏感器使用激光冷却之类的方法使原子或分子实现超级冷却，它用的是原子的

布罗格利(Broglie) 波长，大约只有可见光波长的 3 万分之一。其物理原理基于这样的事

实:任何介质中的原子都是有质量和内部结构的，而原子干涉仪是极其灵敏的。这种方

法在某种程度上类似于 4.5.1 节介绍的核磁共振陀螺，敏感器通过原子沿闭合轨道运动

的变化来感受角运动，然后利用萨格纳效应来检测。

在迄今为止的研究中，器件所使用的都是在自由空间内传播的非相干原子。但将来

有可能会使用在导媒中传播、通过激光冷却技术得到的相干伯斯一爱因斯坦( Bose-Ein

stein) 冷凝剂。
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原子的激光冷却和原子阱技术正在应用于各个科学领域的许多场合。其中一个例

子是原子干涉测量技术，即把一个原子置于两个或者更多空间隔离的原子状态的叠加

处，如果它们被拉回到很近的地方，便会发生相互干涉。

利用这种技术已经制成原子干涉仪，并确认是检测和度量惯性力非常灵敏的方法。

这种敏感器已用以测量重力梯度、当地重力和转动[ι剧。这些器件仍在实验室内进行

研发，它利用激光束来冷却、调整和控制相关的原子波束。

这种技术也可能用来观察重力矢量的极小变化，从而发现地球表面密度的变化。它

可用以勘探油层或者监测地下工程的掘进情况。

5.2.2 转动的检测

如同环形激光陀螺中的萨格纳效应一样，原子干涉仪借助于两条反向传播的原子

束，已经实现了对转动速率极其精确和稳定的测量[施]。这种器件利用被激发的拉曼

( Raman) 跃迁来控制铠原子波束。这种器件使用反向传播的高通量的绝原子束，形成与

萨格纳相移正好相反的两个干涉仪，它们共用一些关键部分，例如拉曼原子状态控制激

光束。从两条独立的原子束中减去干涉测量信号，可以实现对于寄生噪声源和各种系统

效应的共模抑制。

在这种敏感器中，干涉仪被设置成为马赫一曾德( Mach-Zehnder) 布局[圳，其中来自

热原子束的饱原子被用做干涉粒子。激光脉冲起分柬器和原子反射镜的作用，从而形成

一个闭合的腔体，使两条反向传播的原子束沿着它们限定的闭合通道行进。利用光脉冲

把原子推人两种状态的叠加处，两种状态分别对应于不同的空间轨迹，它们分开又汇合，

围成一个特定的萨格纳器件区，如图 5. 15 所示。

原子萨格纳回路

口亨声
用以控制原子束的激光器

图 5.15 冷原子敏感器一一萨格纳回路

两条反向传播的铠原子柬先经过横向激光冷却和光学泵送，然后进入真空室的一个

2m 长的磁屏蔽交互作用区。由两次光子激励的拉曼跃迁形成了 3 组光脉冲，对原子波

柬进行分割、反射和会聚。用谐振荧光检测处于 F=4 基态中的原子个数，即可观察到干

涉信号。

这种器件的检测结果显示在 3 X 1Q -9 radls/1面的区域内具有短时的稳定性。

5.2.3 加速度的测量

以激光冷却的钝原子喷泉为基础，利用激光来"构成"原子光学元件，这样所制成的

原子干涉仪已经用以对重力加速度"g"进行极其精密的测量。在这种原子干涉仪中，利

用光脉冲激励原子在两个内部状态之间发生跃迁，这些原子先是分离，然后在第二个光
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脉冲激励原子发生内部状态的第二次跃迁之后，又发生会聚;第二次跃迁是对第一次跃

迁的补充。接着，与原子具有适当相位关系的照射脉冲便会激发进一步的互补跃迁。

干涉仪两部分之间的相位差为激光在不同位置的相

位、光学脉冲开始时激光在腔体内的时间、光的频率和干涉

仪中光程的函数。在这种干涉仪中，光的频率以相位连续

的方式变化，从而当原子在重力的影响下加速时仍能保持

与原子跃迁的共振。结果，干涉仪中两条光路之间的相位

差与重力成比例。

在图 5.16 所示的原子喷泉中，钝原子在 6∞ms 的时间

内从低压的背景蒸汽中提出，投入到磁光陷阱中。磁场被

关闭，所俘获的原子被发射到这个敏感器的电子喷泉中，在

这里使用了一种特殊技术，称为移动偏振梯度光学糖浆

(Optical Molasses) 。在此期间发射"的原子用谐振技术

进-步冷却，并且在发射的最后阶段，激光的强度在 400μ

内被降到零，于是原子被绝热冷却。

发射的原子经受一系列的脉冲，使原子处于一种具体 图 5.16 原子干涉仪

的中间状态，有效垂直温度达到lOnK。这种低速的扩散使 一一实验装置简罔

得在大约 150ms 的时间内条纹的对比度相吁强。千涉仪的测量发生在磁屏蔽区。

用这种器件来测量重力加速度" g" 精度可以达到十亿分之一以上产

I ~W~~ I 
ι即子束

绝原子

5.2.4 垂力梯度计

重力梯度i十是一种非常有用的敏感器，用以检测接近地球表面的重力矢量变化。重力

矢量的变化可能预示着地壳由于局部的密度变化而出现某些现象。重力矢量的局部变化

司能由许多同素引起;它可能标志着多种特征，例如石油蕴藏、矿物沉积、洞穴或其他现象。

利用原子干涉测量技术已经制成了重力梯度汁，如图 5.17 所示，其中采用了两个如

上所述的靠激光来冷却和捕获的饱原子游、，以及一对垂直传播的激光束。仪器中有两条

垂直分离的错原子束在重力的作用下自由下落，

分别获得两个独立的加速度测量值。

饱原子从磁光陷阱发射到垂直抛线上，并利

用光学和微披技术把它们调节到特定的内层状

态。这些原子于是就适合与重力矢量相互作用.

由于重力加速度而引起的原子状态的变化可以

用干涉仪检测出来。

冷原子器件由于是利用原子，而不是宏观物

体作为检测质量，所以极其灵敏。这样就消除了

仪表与仪表之间的差异，且不再对许多环境因素

(例如温度梯度和磁场)敏感。而且，这种仪表中

使用的两个绝对加速度计以差分的模式工作，也

使得性能得以改善。

平衡检测器

探头)

ζ二江

ζ~ 

·冷1辰 1主

[到 5. 17 
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每条原子柬相对于询问光学场波锋所定义的参考坐标系的加速度用光脉冲原子干

涉法进行测量。重力对两个垂直分开的敏感器的影响，相对于同样的拉曼激光场同时取

得两个测量值。具体方法是在测量重力矢量的两个位置同时测出被激光脉冲串所激活

的原子的百分率。根据上下原子束之间的相移差即可得出加速度的差。相移的差值与

在敏感器两个部分实测的重力加速度"g" 的平均值的差值成比例。

每条原子柬所感受到的实测加速度之间的差，除以两条原子束的间距，就是重力梯

度张量同轴分量的度量。由光场波锋所定义的公用参考坐标系的加速度在差分过程中

作为共模被去除。

梯度计的标定以测量激光的波长为基准，此波长又对应于原子的一条谱线，因而具

有绝对的精确性和长期的稳定性。这些激光束的传播轴线与两条原子束对准。另外，敏

感轴是以拉曼传播矢量来定义的，加速度的测量以唯一的一个逆向反射镜为基准，因而，

两个加速度计可以相隔一段距离，而不会破坏共模振动抑制特性。如果加大两个加速度

计的间距，对重力梯度的灵敏度也会呈线性增加，而且对于近场扰动的灵敏程度也会

降低。

要想使干涉仪达到较高的灵敏度，提高信噪比是至关重要的。这种器件使用平衡调

制传递技术，以降低激光带来的检测噪声，并将冷原子从热背景原子中识别出来[到]。另

外，在连续的几个观察周期中，每条干涉条纹要记录多次，一般是 15 次。每次扫描保持

较少的点数，以降低对于信号幅度和条纹对比度长期漂移的敏感程度。观测过程中最主

要的噪声源是原子的散粒效应噪声，这就是在检测处于相干叠加状态下的原子时所发生

的泊松( Poissonian )波动现象。

性能差异具有 4 x 1O-9g/.;i1z的量级。

用于这种敏感器的其他几种"原子技术"也在探索之中，例如:

(1)利用拉曼一纳斯( Raman-Nath) 状态[坦]衍射现象的干涉器件，即用窄强光脉冲

加到原子柬上。

(2) 采用绝热动量传输技术的大面积干涉仪[圳，已经用在原理验证试验中，在这种

情况下，利用微波脉冲将原子送入两种状态的相干叠加位置。

(3) 将 a. c. 约瑟夫逊( Josephson) 效应应用到伯斯一爱因斯坦凝聚原子阵列中[判，

其中凝聚原子从垂直分开的晶格位置阵列经隧道进入，从不同位置进人的原子于是就发

生干涉。最后得到的干涉图案就是周期性的原子脉冲串，其频率为重力势强度的函数。

要直接测量梯度时，可以使用以多回路拉曼脉冲为基础的干涉仪，例如双回路或者 8

字形回路网，并通过修改加到原子柬上的相位脉冲的顺序来实现。

5.3 陀螺技术小结

有许多类型的敏感器可以用来敏感或测量角运动。在上文中已经介绍了不少，尤其

那些当前正在使用或者将来有可能应用于捷联惯导系统中的陀螺，从利用旋转质量块的

常规机械式陀螺，到利用原子自旋的非常规陀螺。

科技界过去已经付出了巨大的努力，目前仍在积极开发所谓新颖技术，最终目的是

将"陀螺"制作到芯片上。像机器人之类的工业新技术正在支撑和维持这种探索热情。
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此外，这种新技术也应用于传统技术，力图保持机械式陀螺的竞争力。

所有这些旋转敏感器件所能达到的精度范围可以跨越好几个数量级。有些敏感器

的零偏低于 O. ∞01 o/h ，而有些可能只有 1 0/s 或者更差。大部分敏感器都对它们的工作

环境表现出一定的敏感性。目前许多研究项目的目标是降低这些仪表的这种敏感度，改

善其坚固性，因为许多器件，尤其是有些特别精密的器件，对于振动相当敏感。

表 5.4 概括总结了适用于捷联惯导系统的一系列敏感器的典型性能特性①。
表 5.4 捷联惯导系统敏感器的典型性能特性

速率积分 动力调谐 挠性
双轴速率传感器

振动 环形激光 光纤陀螺
特性 ( DART)/磁流体

陀螺(RIT) 陀螺(DTG) 陀螺
动力敏感器(MHD)

陀螺 陀螺(RLG) (FOG) 

与加速度无关的
0.05 - IO 0.05 - IO 1 -50 360 -18∞ 丑~-urn O.ω1 - IO 0.5-50 

零偏/ ((O)/h) 

与加速度有关的零
1 -10 

偏/( (O)/(h • g)) 
0.01 - IO 1 - IO 180 36 -180 。 <1 

非等弹性零
1 -2 0.1 -0.5 0.05 -0.25 18 -40 18 。 <0.1 

偏/( (O)/(h. g2)) 

标度因数的
0.01 -0.1 0.01 -0.1 0.01-0.1 0.5 -0.1 0.2 -0.3 5 -1∞ 0.05-0.5 

非线性/%

带宽 /Hz 60 l∞ l∞ 1∞/80 5∞ >2∞ > 100 

最大输入
>4创) lα)() >5∞ 8∞/4{沁 >1α)() >1侃)() >1创)()

速率/( (O)/s) 

抗冲击能力 中等 中等 中等 中等 >25α)()g 好 好

①表中的数据为相应参数的典型值。在许多情况下，表中给定的值还可以改善。但是，在一个器件中，尤其是传

统的敏感器中，不大可能都达到最好的值。这些数据仅供参考

一般说来，只有有了精密制造和高技术的支撑，才能制造出性能良好的惯性器件。

随着对敏感器精度要求的提高，其精密度和尺寸也随着提高才能满足要求，尽管并非所

有场合都如此。在当前的一些研究项目中，研究人员致力于降低高精度仪表对于超高加

工精密度的要求。但是，这通常需要应用高技术，例如超导技术，于是又带来了低温冷却

的问题。

图 5.18 显示了近期为需要角运动数据的场合所研制的惯性敏感器的性能。图 5. 18 

中显示了微型加工机电系统(MEMS ，见第 7 章)、光学陀螺(环形激光陀螺(RLG) 和干涉

光纤陀螺(IFOG) )和机械式陀螺在低、中、高精度系统中预期应用的划分。尽管光学敏

感器不断取得进展，高性能的应用场合(10-句/h _1O-50/h)仍然属于机械式陀螺。对标

度因数稳定性要求很高的中等精度的应用场合，环形激光陀螺应是首选。从长远角度来

看，预计微型加工机电系统(MEMS) 的性能将继续提高，在更高性能系统中获得越来越多

的应用。
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第 6 章 加速度计和多功能敏感器技术

6.1 概述

如第 1 章所述，惯性导航基于对加速度的测量，而加速度的测量值经连续积分可获

得速度变化和位置变化的估算值。测量加速度而不直接测量速度和位置是因为速度和

位置测量需要外部参考系，而加速度可由内部测量。

检测加速度的器件的构造形式可分为机械的和国态的。机械敏感器技术已非常成

熟[t. 2] 能检测很宽精度范围(从 50g 到几J.Lg) 和类似分辨率的器件目前已投放市场。固

态敏感器在最近几年取得了重要进展(尤其是在硅技术进步的推动下)。

用一台仪表测量加速度和角运动一直是过去几十年研究的课题;20 世纪 80 年代，一

些机构和公司还对这样的仪表进行了开发。这种器件被称为多功能敏感器，基于振动技

术或陀螺质量不平衡技术。对这项技术的评估表明，它一般适用于为次惯性①导航应用

提供线加速度和角运动的估算。

6.2 平移运动的测量

刚体受到外力的作用后，其线性加速度由牛顿第二定律给出。力 F 作用在质量是 m

的物体上会使物体相对于惯性空间作加速运动。其加速度 α 由下式给出:

F = ma (6.1) 

虽然不容易通过测量运载体的总受力来确定运载体的加速度，但可以测量运载体包

含的一块小质量所受的力。这块小质量称为检测质量或测震质量，它构成加速度计这种

仪表的一部分。最简单的一种形式是，加速度计包含一个通过弹簧与仪表壳体相连的检

测质量块，如图 6.1 所示。

当仪表的壳体沿敏感轴有一个加速度时(图 6. 1) ，检测质量块由于自身的惯性，趋于

抵制这种运动的变化。结果，该质量块相对于亮体产生一个位移。在稳态条件下，作用

在该质量块上的力会与弹簧的拉力构成平衡，弹簧的净伸长就可以用来测量所受的力。

该力与加速度成正比。

作用在空间中质量 m 上的力 F 可用下列等式来表示:

F = ma = mf + mg ( 6. 2) 

式中 :f是重力场以外的力产生的加速度。对单位质量来说 ， F = α =f+g。加速度 α 可以

表示为单位质量所受的力。加速度计对重力加速度 g 不敏感，因而，其输出与沿敏感器敏

① 当描述短时导航系统的系统性能时，有时用"次惯性"这个术语。一般地说，次惯性系统所用陀螺和加速度计的

测量零偏分别在 l O/h 和 lmg(1的。
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位移传感器

\ 

/ 

信号与比
力 f成正比

\ 

a ! 相对于惯性
空阔的加速度

图 6.1 一种简单的加速度计

感轴每单位质量所受的非重力成正比。如第 2 章所述，该力称为作用在敏感器上的

比力。

如果加速度计在重力场中自由降落，壳体和检测质量块会一起降落，这样，弹簧就没

有净伸长q 因此，仪表的输出仍然是零。在这种情况下，相对于一组惯性固定坐标轴来

说，根据上述公式，仪表的加速度 α= g，而比力等于零。相反，如果仪表被固定，α= 0 ，加

速度计将测量阻止其下落的力。根据式(6.2) ，该力向f= -mg ， 是补偿重力作用所需的比

力。因此，很显然，要想使加速度计的测量与惯性加速度联系起来，对重力场的了解是必

不可少的。

当代惯性导航系统中很多用来测量比力的机械器件，其工作原理与上述介绍的简单

弹簧和质量块加速度计类似。

如第 3 章所述，为了完成全部导航功能，需要知道沿 3 个轴的平移运动信息。尽管

多轴仪表也可以使用，但通常是用 3 个单轴加速度计对比力进行独立测量。实用中，3 个

加速度计的 3 个敏感轴一般相互垂直。但后面还会讨论，这并不是必须的。

随后几节将讨论当前加速度计技术的各种工作原理及其性能，包括机械的和固态

的。本章的后半部分，将用同样的方式讨论多功能敏感器和角加速度计。线加速度计可

以用来测量转动[3]O 但由于需要很高的测量精度和精确的测量时序，这种方法很少

使用。

6.3 机械敏感器

6.3.1 概述

这是对 6.2 节讨论的质量块-一弹簧类器件较宽泛的分类。这些器件巳研制了几

十年。针对不同的使用环境会采用不同的构造方法。紧凑、可靠、精度高、动态范围宽的

器件已大量生产。最精密的力反馈仪表能非常精确地测量比力，典型分辨率为 M 或更

高。这类机械敏感器既用于惯性系统，也用于次惯性系统。

6.3.2 王作原理

和陀螺的情况一样，加速度计既可以工作在开环结构，也可以工作在闭环结构。下
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面将讨论开环器件的基本构造原理。检测质量块通过弹簧悬挂在壳体上并限制在零位。

另外，加上了阻尼，使质量块和弹簧系统产生与一个合适的动态传递函数相对应的真实

响应。当敏感器壳体产生加速度时，质量块相对于其零位产生位移，而由此产生的弹簧

力使质量块产生伴随亮体运动所需的加速度。对单轴敏感器来说，质量块相对于其零位

的位移与其沿输入(敏感)轴的比力成正比。

这种敏感器的一种更精确的形式是，消除摆动块的位移，因为零位测量比位移测量

更精确。在闭环加速度计里，用电磁装置代替了弹簧。电磁装置给质量块施加一个力，

使其保持在零位。通常，一对线圈装在质量块上，并把它们置于强磁场中。当有偏离时，

就有电流通过线圈，产生一个力使质量块回到零位。线圈内电流的幅值与沿输入轴感受

到的比力成正比。力反馈型器件比开环器件的精度高得多，是目前惯性导航系统中最常

用的器件。

6.3.3 敏感器误差

所有加速度计都有误差，这些误差限制了测量比力的精度。下面列出了机械式敏感

器存在的一些主要误差源。本章将在后面针对具体的加速度汁，详细讨论引发各种误差

的物理原因。

固定零偏:这是加速度为零时，比力测量距零点的偏离或位移。该偏离的大小与加

速度计经受的运动无关，根据器件的精度不同，通常以 mg 或附为单位来表示。

标度因数误差:输出信号变化与被测输入加速度变化之比的误差。标度因数误差可

以是所测全刻度量值的百分比，或是一个简单的比值;常用每百万分之几( 10 -6) 表示。

标度因数非线性指的是对最小二乘方直线或其他拟合函数的系统性偏离，它把输出信号

与经受的加速度联系起来。

交叉藕合误差:由于加速度计敏感垂直于输入轴的加速度而导致的加速度计输出误

差。这些误差源于制造缺陷，即敏感器的各轴不完全垂直。交叉藕合误差常用输入加速

度的百分比来表示。

振摆误差:由于摆的角位移，摆式加速度计会产生动态交叉糯合;当处于振动运动

时，摆的角位移会产生一个整流输出。这种误差可在任何摆式加速度计里产生，这取决

于振动与摆位移之间的相位。当振动出现在与摆动轴垂直的平面内并与敏感轴成 45 0 ，

且摆位移与振动同相时，误差的幅值达到最大。该误差可以 g/i 为单位来表示。

与陀螺的情况一样，这种敏感器也有重复误差、温变误差、启动偏离和运行误差。即

使精心校准，由不可预知的误差因素引起的剩余误差也总是存在的，而使惯性系统的精

度受到限制。

6.3.4 力反愤摆式加速度计

6.3.4.1 敏感器的详细描述

这些器件也称为约束摆加速度汁。这种敏感器的主要构件包括:

(1)摆。它与检测质量块相连或与检测质量块做成一体。

(2) 悬挂机构或按链构件。这个活动构件把摆连在壳体上，它通常要么是佼链，要
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么是枢轴结构。

(3) 感应摆运动的传感器。它可以采用光学、电感或电容方法。光学系统可以很简

单:用一个检测器测量通过摆上一个缝隙的光束的变化。电感系统测量固定在壳体上的

线圈里的电流差。线圈与摆上的一个板片相互作用，从而影响线圈的互感。该系统测量

摆在传感器线圈之间的相对位置，而不是零位。在电容系统中，摆的运动引起摆与附近

两个电极之间的电容发生变化。这个变化可用桥电路来检测。

(4) 用于阻止检测到的任何摆运动的受力再平衡机构。该机构通常由以检测质量

块为中心配置的两个相同极性的磁铁和一对对称安装在摆上的线圈构成。流经线圈的

电流产生一个电磁恢复力。该构件常被称为力矩器。

(5) 各种构件通常密封在壳体内。壳体内可充满低勤性油，用以在静止或运动状态

对冲击或振动产生阻尼。壳体内也可以充满干燥气体(如空气)。

图 6.2 给出了这种敏感器的示意图。

敏感(输入川
轴 i 永久磁铁

激励线圈一一一

图 6.2 力反馈摆式加速度计示意图

当有加速度输入时，摆的位移由传感器感应。在最简单的器件里，该位移是对输入

加速度最直接的测量。但在通常情况下，这种器件用一个电子再平衡回路，把传感器信

号反馈给力矩器。力矩器产生的电磁力用于抑制摆的位移并使传感器的输出保持为零。

力矩器线圈里的电流与输入的加速度成正比。敏感器在这种模式工作意味着镜链不受

任何弯曲应力。

6.3.4.2 误差源

这种加速度计具有很高的性能:线性好、零偏小、动态范围 104
- 105 0 这是一个无量

纲量值，是由敏感器可测的最大加速度除以其分辨率得到的。其主要误差源如下。

测量零偏:是由剩余弹性力和所用电传感器的零位移动产生的。

标度因数误差:主要由温度影响和非理想构件产生。

交叉捐合:当敏感器在饺链轴或摆轴方向有 g 过载时产生的测量零偏。后者基本上

是按链的相互作用。

振摆误差:在某些条件下，当敏感器同时沿敏感轴和摆轴受到振动时产生的测量

零偏。
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随机零偏:由敏感器组件内部的不稳定引起。

摆式加速度计还有其他测量误差，如迟滞效应误差、非重复性零偏和高阶标度因数

误差。由于老化过程，永久磁铁的特性变化也会引起标度因数的变化。这可以通过定期

校准来纠正。

敏感器礼提供的测量可分别用沿其敏感轴 a. 的加速度以及沿摆轴 ay 和饺链轴吼的
加速度来表示:

ã. = (1 + S.) a. + Myay + Mzaz + Bf + Bva.ay + n. (6. 3) 

式中:正是标度因数误差，通常用多项式形式表达，以便包含非线性影响;矶和Mz 是交叉
搞合因子 ;Bf 是测量零偏 ;Bv 是振摆误差系数 ;nx 是随机零偏。

6.3 .4.3 典型性能特性

中等精度敏感器的典型性能指标如下。

输入范围:可达土 l∞g。

标度因数稳定性: - O. 1 ~。

标度因数非线性: -0.05% (满量程)。

固定零偏 :0. 。ω19 -0. 01g。

零偏重复性 :0. ∞19 -0. 03g。

零偏温度系数: -0.∞19/'t:。

迟滞误差: <0. ∞2g。

阔值: -0. 【则01g。

带宽:可达物OHz。

对很高精度的加速度计来说，大部分上述指标都有了很大改进。特别精密的敏感

器，其零偏可低至几个闯。对那些在高动态环境中经受高加速度影响的敏感器，其零偏

通常为几个 mg。

6.3.5 摆式加速度计镜链构件

摆式加速度计的镀链构件使检测质量块沿垂直于佼链轴的平面运动。它在垂直于

轴线方向应是刚硬的，以便在有动态载荷的情况下保持按链相对于壳体的机械稳定性。

但它环绕饺链轴必须是挠性的，且应使不可预测的弹性约束力矩最小:该力矩无法与输

入加速度区分。钱链不应受到冲击加速度或振动引起的超负荷。检测质量块出现位移

后，它必须回到准确零位，以使敏感器具有良好的零位稳定性。有些钱链构件能使检测

质量块沿两个相互垂直的方向运动。如 6.3.6 节所述，这基本上是两个单轴构件的复杂

组合。

镜链构件有两种基本形式:挠性轴和枢轴。每种形式都有几种变体。

6.3.5.1 挠性绞链

为了最大限度地减小不可预测弹性力矩误差，所选镜链材料应具有较低的机械迟

滞。通过选择镀链尺寸来使迟滞效应降至最小;佼链尺寸选择的原则是，在动态载荷和
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摆运动的影响下，镜链应力应远小于校链材料的屈服应力。常用的一种材料是镀铜合
金;由于其屈服应力与其弹性模量之比较高川，所以它能维持较大的挠度而不会超过其
屈服应力。熔凝石英是另一种非常适用的材料。有些器件，摆和伎链都是从石英基片蚀

刻而成的。

挠性伎链的主要优点是，它们展现很低的静态摩擦，能提供几乎无限的分辨率和很

低的阔值。但这些钱链的零偏受温度的影响很大，对精度要求很高的应用场合需要校准

和补偿。另外，这些钱链容易受到冲击加速度的影响，而且，如果要满足所需的挠度，公

差要求很高(一般在微米量级)。

6.3.5.2 宝石轴承枢轴钦链

这种佼链把摆支承在带弹簧载荷的一对人造宝石组件之间。弹簧施加的载荷提供

了三维冲击保护。这些钱链的温度零偏特性非常好。然而，在非常缓慢的运动条件下，

其静摩擦会限制器件的分辨率;而且，恶劣振动环境引起的枢轴磨损也可能成为问题。

这个问题可以通过采用很硬的衬面材料(如金刚砂)来缓解。

在很多应用场合，尤其是所需的最大加速度能力较低(不超过 20g) 的场合，宝石和

枢轴饺链能造就更廉价且更敏感的仪表。但在更高加速度和高振动环境的应用场合，挠

性伎链能给出更好的性能。

6.3.6 两袖力反馈加速度计

这种仪表有很多用途，包括要求最高的一些用途，如船舶的惯性导航系统。这种敏

感器的摆能绕相互垂直的两个轴转动。像前面谈到的单轴器件一样，它也是被永久磁场

里充电的线圈限制在零位。

显然，需要有一个饺链把摆绕两个垂直轴的偏移约束到很小的角度。一般地，摆在

顶端与一平板刚性连接，平板由两个片簧与另一平板相连。第二个平板通过另一对类似

的佼链与壳体相连;两对伎链成 900角。壳体内常常充硅油来阻尼摆的运动。

其工作原理与前面描述的单轴敏感器完全一样。其性能与更高等级单轴器件的性

能类似。

6.3.7 开环加速度计

这种敏感器的常见形式是 6.2 节描述的质量块一弹簧器件。一般来说，这类仪表无

论是稳定性还是精度都比不上闭环加速度计。开环加速度计固有的缺陷包括:对输人电

压的变化敏感、由输入加速度引起的位移非线性以及零偏和标度因数的较高热系数。这

样，它们一般很少用于惯性导航。因此，不再对其机械改型作进一步的讨论。但目前一

种光学开环摆式光纤加速度计正在研发中，其工作原理将在下一节讨论。

光纤加速度计。这种敏感器的基本工作原理与机械器件完全相同，主要区别在于传

感器机构和摆动机构的形式;它可以感应绕两个被测轴的加速度。光纤有极好的机械强

度和弹性模量，而且在惯性敏感器正常工作植围内其热膨胀可忽略不计;但它需要精心

的选择，以便具有等弹性特性。

在这种敏感器里，摆的构成包括-段光缆、光缆底部挂着的检测质量块和微型镜以
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及装在光缆顶部的固态激光器光源。当加

速度沿垂直于光缆的任何轴加到壳体上时，

底部就会偏转。其位移由通过光缆的激光

检测并聚焦在两维光敏阵列上。一种适用

的阵列是电荷锢合成像器件(CCID) ，它能提

供位移的 Z 和 y 坐标。图 6.3 给出了摆式光

纤加速度汁的示意图。

下述参数确定了这种敏感器的主要
\ 

性能: 罔 6.3 摆式光纤加速度计示意民|

(1)检测质量块的尺寸;

(2) 光缆的直径;

(3) 光缆的长度;

(4) 悬挂点距光敏检测器的高度;

(5) 光敏阵列的尺寸。

目前，其精度受到光敏阵列像素密度的限制。性能数据目前还无法得到。

6.4 固态加速度计

在过去的几年里，很多人都在努力研究可用于制造固态加速度计的各种现象。人们

已经演示了各种器件，而表面声波器件、硅器件和石英器件最成功。这些敏感器体积小、

坚固、可靠且具有捷联用途所需的特性。

下面讨论的很多器件都是概念研究的课题，就作者所知，它们还没有达到具体应用

的阶段。因此，没有给出性能数据。

6.4.1 振动器件

振动器件是利用石英晶体技术的开环器件。常用的结构形式包括一对背靠背对称

安装的石英晶体梁，每个梁支承一个检测质 A输入轴

量块摆。图 6.4 给出了这种器件的示意图。 1

每个梁以自己的谐振频率振动。沿敏

感轴没有加速度时，两梁以同样的谐振频率

振动。当加速度加到敏感轴时，由于检测质 11…. 111 元体
量块的惯性反应，一梁受压而另一梁受拉。

这样，受压的梁频率降低，而受拉的梁频率

提高。其频率差可以测得且与所加的加速

度成正比。

通过精心设计，与这种技术有关的一些

误差常常可以降至最低。两梁的对称布置

可以消除只用单梁时存在的多种误差。这

种设计一般可以降低或消除的误差效应包 图 6.4 振动梁加速度计示意图
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括:由温度变化和石英老化引起的梁标称频率的变化、不对称标度因数非线性、非等惯性

误差和振摆效应。

其典型性能数据如下。

输入范围: :!: 200g。

标度因数稳定性: - 100 x 10 -6 0 

标度因数非线性: -0.05% (满量程)。

零偏 :0. lmg -lmg。

阔值: < 10μgo 

带宽: > looHz o 

6.4.2 表面声波加速度计

这是一种开环敏感器，其压电石英晶体悬臂梁上有一对表面声波谐振器电极[5. 6] 。

该梁一端刚性地连在壳体上，另一端带有检测质量块且可自由运动。如图 6.5 所示。利

用一对金属电极交互数字阵列之间的正向激励，可产生一系列表面声波;其波长由金属

电极(常称为叉指)之间的距离决定。

图 6.5 表面声波加速度i十

当加速度加在垂直于悬臂梁平面时，该组件的惯性反应引起梁的弯曲。此时，梁的

表面出现应变，而表面声波的频率变化与应变成比例。这一变化与基准频率的比较就是

对沿敏感轴加速度的直接测量C

由同一梁上第二个振荡器产生基准信号可最大限度降低温度和其他时间因素的影

响。确保基准信号频率与所用"敏感"频率稍有不同可以避免同步类影响。

其典型性能数据如下。

输入范围: :!: 100g 0 

标度因数稳定'1宝 :0.1% -0.5% 。

标度因数非线性: <0.1%0 

零偏: <0.5mg o 

间值 : 1μg -lOJ..Lgo 

带宽: -400Hz o 
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6.4.3 硅加速度计

在过去的十来年，一直进行着从硅制造加速度计的研究问.9] 。作为一种材料，硅有很

多其他材料没有的优点[叫。它廉价、弹性好、没有磁性、强度重量比高、电气性
能极好，元

器件可通过扩散或表面沉淀来制造。另外，它可以用电气或化学刻蚀的
方法做到精度很

高的尺寸公差(微米级)。

有一种方案，微型加工技术用来在刻蚀

的硅空腔内形成二氧化硅悬臂梁。悬臂梁

的端部镀金，形成检测质量块，因而提高仪

表的精度。悬臂梁的上表面镀了一层金属，

形成电容器的一个板;硅基片形成电容器的

另一个板，如图 6.6 所示。这种形式的加速

度计既可以做成开环器件，也可以做成闭环

器件。在开环模式，金属板之间的电容随悬

臂梁的弯曲，即输入的加速度而变化。在闭

环模式(图 6.6) ，有一对电极用来消除悬臂

梁的弯曲。闭环模式能提高灵敏度。尽管

这类器件精度不很高，但它们尺寸很小、很

结实。

20 世纪 80 年代初，美国研制了一种单

片加速度计。圆筒式检测质量块由单晶硅

膜片支承:膜片校接在一个塞维特( Cervit) 

框架上，如图 6.7 所示。该仪表为开环式，当

有加速度时，用两端的差分电容传感器测量
图 6.6 硅加速度计

质量块的运动。材料要精心选择，以便提供热稳定的通路。这种仪表的
主要问题包括:

材料加工、实现标度因数线性和元器件勤结等方面的困难。目前还无
法得到这种敏感器

的性能数据。

另一种在研的硅加速度计带有频率敏感谐振系杆，系杆与一个硅检测
质量块做成一

体。这些系杆保持在机械谐振状态;根据不同的结构，谐振频率
一般介于 40kHz -

100kHz。当沿敏感轴有加速度时，检测质量块在系杆产生应变，使输
入的每单位 g 产生

几十赫的频率变化。 该频率变化基本上是可测的。图 6.8 给出了这种敏感器的示意图。

其典型性能数据如下。

输入范围: :t 100g 0 

标度因数稳定'性 :0.5% -2% 。

标度因数非线性 :0.1% -0.4%0 

零偏(带补偿) : <25mg 。

阔值:1 J.Lg - 10 J.Lg 0 

带宽: -4ωHzo 

在英国，有人研究了用热激励方法取代压电传感器来激励检测质量块
。这种热激励
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一-卢:!I!吠

支撑板

\ 

\\支撑板

图 6.7 单片加速度计 图 6.8 谐振砖加速度计

方法通过在系杆上沉淀一种双金属条(取代压电传感器)来实现。

通过在系杆上表面沉淀一个电阻器来形成双金属元件。给这个电阻负载施加一个

电势差可在系杆上表面产生局部加热。这样，热表面相对于冷表面产生延伸，使系杆弯

曲。如果交流电势加在了电阻负载上，局部加热就会出现周期性变化，上表面也会相对

于下表面不断延伸和收缩(取决于电阻材料的加热周期)。选择所加电流的频率，使其与

系杆的某一自然谐振频率一致。由于系杆的周期性弯曲，迫使检测质量块振荡(与前面

描述的压电激励方法类似)。

每一驱动系杆上有第二个电阻器，用做检测振荡频率的检测器。它然后又被用做反

馈信号，来改变输入交流电流的频率。驱动和控制电子部件也可在硅材料内形成。已经

演示验证了品质因数超过 1000 的这种敏感器。

电阻材料在系杆上所产生的加热效应的变化可随交流驱动电流加一个合适的偏差

来实现。这样，所加电势极性的变化使电阻材料的热效应按照这个输入电势的频率得到

i周制。

开发这种激励方法的动机是为了研制全硅敏感器。有几种在系杆上沉淀电阻加热

元件的方法。其中的例子包括直接扩散渗杂和多晶硅沉淀。类似的方法也可用来形成

检测器。

6.4.4 光纤加速度计

光纤元件在很多场合很有吸引力，因为光纤波导对电磁干扰有免疫力。一种类型的

光纤敏感器在前面已经描述过，它与摆式加速度计的工作原理非常类似，只是光纤系统

给出了另外一种读出形式。其他形式的光纤加速度计利用电磁辐射来检测元器件内的

物理变化。

尽管光纤技术能给出非常精密的位置读数，{且要确保这些物理变化与在已知方向上

的加速度成比例关系仍是一个研制难题。

6.4.4.1 马赫一曾德尔( Mach -Zehnder )干涉型加速度计

马赫 曾德尔干涉仪[11 J 用一条或两条光纤与作为敏感元件的惯性质量相连。当沿
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光纤轴有加速度输入时，光纤的长度就会有一个小的变化，其变化与所加的加速度成比

例。长度的变化可由干涉仪技术检测;干涉仪技术与前面描述的光纤陀螺类似。周两条

光纤可使每一条光纤构成干涉仪的一个臂;结合光纤的温度变化补偿，使用零位消除方

法可实现更高的灵敏度。另外，需要约束检测质量只能沿仪表的敏感轴方向运动。

图 6.9 给出了两种可能结构形式的敏感元件的示意图。

检测质量 检测质量

单光纤结构

图 6.9 马赫一曾德尔干涉仪加速度计的敏感元件

把光纤绕在一个弹性构件(橡胶圆筒)上可形成灵敏度很高的加速度计感应元件。

当加速度作用在感应元件上时，其尺寸发生变化，因而使干涉仪产生与输入加速度成比

例的相位变化。器件的灵敏度与光纤的绕组臣数成正比。当器件工作在反馈模式时可

获得最大灵敏度，如图 6.10 所示。分别检测干涉仪两路光束的强度，并在差分放大器内

进行比较。 i亥元件的输出信号可用于驱动压电器件，以消除感应元件变形引起的相位变

化。差分放大器的输出与所加的加速度成正比。同样需要把元件的运动约束在沿器件

的敏感轴方向上。其他的技术关注点是弹性构件的长期稳定性和不同热膨胀系数的

影响。

"二、 + 扩射镜
激立二飞快轴

压电材料丁

补偿器

图 6.10 干涉仪加速度计

6.4.4.2 振动光纤加速度计

用一段单模光纤连在刚性结构的两个回转点之间并使其处于拉紧状态。使该结构

振动，从而使光纤以基础频率振荡。如果没有外加加速度，其位移是对称的，且最大伸长

出现在最大位移处;过中心线时是最松弛的状态。通过光纤的光以矿和f的高阶偶数谐

波作相位调制(J是基础频率) ，但敏感元件在平行于振荡平面的方向感受到加速度时，光
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纤的位移就不再对称。

此时通过光缆的光将以f和f的奇次谐波作相位调制。一阶和奇次谐波相位调制的

幅值与输入的加速度成比例;其相对于驱动信号的相位取决于输入加速度的方向 O 这里

同样是利用光纤干涉仪方法来检测相位变化。要注意基础频率和设计的选择，以降低垂

直加速度灵敏度的影响和环境振动的影响。图 6. 11 示出了无输入加速度和有输入加速

度时光纤的位移。

光纤支架
\ 

光纤支架

/ 

壳体 振动平台

(a) 
) ku ( 

图 6.11 振动光纤加速度计的振荡模式

( a) 无加速度输入(对称变形); (b) 有加速度输入(不对称变形)。

可以利用"有损"多模光纤(微弯损失进行了最优化)构建一种幅值调制系统，如图6.11

所示。在这种情况下，沿振动光纤的光，榈合进入围绕支点处光学心线的包层。这种情况

发生，是由于光纤的弯曲减少了心线模和包层模之间的势垒。这种系统不需要用干涉仪确

定输入加速度的量值，因为这种方法把器件从相位调制器转换为一个幅值调制器。

6.4.4.3 光弹性光纤加速度计

这种器件的敏感元件是一种双折射材料[llJ o 用多模光纤将经过适当偏振处理的光，

榈合进入敏感元件。当有加速度作用在光弹性材料时，通过它的光传输就会发生变化，

这种变化与输入的加速度成比例。这种敏感器的研究还在继续。罔 6.12 给出了一种工

程方案的示意图 O

检测质

分级刻度杆 '/，波片
\ 偏振器\

b+ 昌一圈…
体-检测器光纤 -

因 6_ 12 光弹性加速度计

6.4.4.4 布拉格( Bragg) 格栅光纤加速度计

美国和欧洲的丹麦微电子中心的研究工作演示了一种在光学波导中包含布拉格格

117 



栅的加速度计。布拉格格栅的中心波长由格栅的特性决定，但温度变化、加在格栅的应

变和压力变化都会使其发生变化[ 12.13] 。因此，当沿波导有加速度时，包含布拉格格栅的

光学波导就会变形，沿波导传输的光的被长也会发生变化。疲长的变化与输入的加速度

成比例。这种变化很小，但可以利用光学干涉仪检测出来[l4]O

如果光学波导刚性地黠结在一个检测质量块上输入加速度的作用还可以加强。图

6.13(a) 给出了这种敏感器的结构示意图。需要注意的问题是，应确保检测质量块和光

纤沿输入加速度的方向运动;当存在跨轴加速度时，它们不会发生偏转。这可利用图

6.13(b) 中所示的导轨来完成。思然，应确保检测质量块的运动不会受到导轨的阻碍。

性能数据还无法获得，但初步测量显示，这些器件的灵敏度在时级。

输二油、
(a) 

输入轴(

质量块导

光纤

罔 6.13 布拉格格栅光纤加速度计

( a) 结构示意图; (b) 截面图们

6.4.4.5 纽合光纤敏感器

检测质量块

质量块导轨

(b) 

类似材料(如固态激光器、光电检测器和光纤)和通用制造方法的使用，有可能制造

出一体化的器件，也就是用一个器件检测角速率和线加速度。每一敏感器单方面的工作

原理前面的章节已有论述，这里不再重复。主要的问题涉及单个器件的集成和器件的共

用。另外，还需要隔离某些特别的过程(如调制频率) ，以便把某些作用单独识别出来。

6.4.5 光学加速度计

这类敏感器的进展似乎不大。光学读出技术的价值已众所周知，特别是灵敏度的提

高导致了分辨率和精度的提高。这类器件的分辨率可达 ng 级，对探测地震干扰或重力

梯度很有价值。但这种加速度汁的其他特性当然应该与这一性能相匹配，特别是输出信

号的噪声。这一性能与 MEMS 隧道器件(7.4.4 节)不相上下，可共同竞争类似的用途。

涉及光纤加速度计和布拉格光纤器件的一些研究还在进行，这些器件的物理原理已

在 6.4.4 节讨论。

利用光学微球测量输入加速度的器件已经进行了演示。在这种器件里，吁微球向一

个波导运动时，搞合进入一个光学谐振微球的光就会发生变化。

6.4.6 其他加速度敏感器

在过去的半个多世纪，人们为了测量加速度对很多物理作用进行了探索。为了本书
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的完整性，下面将讨论其他两种有趣的方案。一般来说，这两种项目目前并不活跃，但如
果相关技术取得重要进展，两者或其中之一有可能活跃起来。

6.4.6.1 固态铁电加速度计

这项研究主要想利用铁磁材料的压电光学效应和介电特性。希望建立输入加速度

的量值与这种材料纤维内所产生的应变或压力之间的函数关系。但技术的限制还无法

验证这种器件的可行性。

6.4.6.2 电解液加速度计

这是一种固态离子器件，它利用了外部加速度会使溶液的离子发生转移的现象。这

种运动使电解质的电势发生变化，而电势的变化与输入加速度成很好的线性比例。但电

解质对热很敏感。这种器件原是第二次世界大战期间德国导弹计划的一部分。

6.5 多功能敏感器

6.5.1 概述

本书前面的讨论已经表明，振动着的元件被转动或加速后，其谐振频率会发生变化。

另一方面，悬臂压电材料可用做传感器，测量受力变形时通过"晶体"的电荷的变化。实

施这些原理的做法，是把几个这样的元件相互之间以一定的方位进行安装。这使得一个

敏感器既能产生沿某一轴的加速度信息，也能产生绕该轴的转动速率的信息。这类仪表

常被叫做多功能敏感器。

多功能敏感器并不限于悬臂梁或振动梁技术。曾经谈到，一个机械陀螺如果其转子

座上有不平衡质量，当绕某一合适轴有加速度时，会发生偏移。利用这一现象，把 3 个两

轴敏感器作为一组，与已知的质量不平衡合理配置，来构建一个惯性测量装置，它可以提

供关于 3 个参考轴的线加速度和转动的信息。

多功能敏感器的应用具有独特的优点:减少了运载体所需的测量线性运动和转动的

惯性器件数量。对某些敏感器类型来说，只需 3 个器件就能给出 3 个轴的所有惯性数

据。然而，对每一轴来说，信息通常是混在一起的，需要在某种特别频率上(通常是组件

的自转频率)进行分离。在有些应用场合，要想在多功能敏感器的加速度汁和陀螺通道

获取满意或相匹配的性能，可能会存在问题。另外一类问题是不同通道之间的交叉搞合

(尽管精心设计可以使这一效应降至最小)。

6.5.2 转动器件

美国和英国对这类器件的研究始于 19 世纪 70 年代末。这类器件的工作原理是检测

加在压电传感器上的动态输入(即力)的变化。器件安装在一个悬臂梁上(图 6. 14) ，可

与一个转动元件刚性地连在→起。压电传感器产生一个与输入成比例的交流电信号。

转动多功能敏感器的两个主要构件是:

(1)转动组件。
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输出交流信号
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角加速度敏感轴
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角加速度敏感轴

压电悬臂梁

罔 6.14 fK电加速度计

(2) 压电传感器。

另外，还需要一套滑环把传感器的电信号传到壳体上的电气接头。

压电加速度计没有很低的阔值，也没有很好的逐日稳定特性。如果传感器仅在某一

特定频率下工作，再用同步解调消除直流不确定性，这些缺陷可以降低。

一般来说，4 个斥电传感器作为悬臂梁刚性地安装在转动组件上。传感器成对安装，

每一对与另一对相互垂直并与转动构件的自转轴垂直，如图 6. 15 所示。器件的构建和

安装方式，应使一组传感器产生与角速率成

比例的信号，而另一组产生与线加速度成比

例的信号O

每一个敏感器由多层压电陶资构成。

它们是非对称晶体铁电材料，有内在电偶极

子。在极化状态，结构产生的任何应力会使

偶极短发生变化，而在电极之间产生电压。

因此，这种材料能把机械能转换为电信号，

反过来也-样。

一个静止的悬臂梁设置好以后，施加加

速度会使它变形，并产生一个稳定的电压。

可是，如果悬臂梁绕某一轴转动，当它转过

180。时，变形就会发生在相反的方向，信号

的极性就发生变化。如果悬臂梁连续转动，

输出信号的电压就是正弦波，其频率就是转

动频率，峰值电压与输入的加速度成比例。

如上所述，转动组件上通常安装两个同

样的悬臂梁，它们的挠性轴与自转轴共线。

输入角速率 / 
/ 

/' 
/' . 

/、 F

/ 
输入加速度

图 6.15 转动多功能敏感器的下作原理

在这种结构里，这些敏感器检测垂直于自转轴的平面壁的线加速度。这些转动梁产生一

个抑制的载波调制自转频率信号，其峰值与输入加速度的幅值成比例。当这些敏感器检

测到总的输入加速度时，幅值最大;当转到 90。时，幅值最小。角速率的检测原理基于绕

某一轴转动的弹性受限物体的陀螺特性。通常，转动组件上悬臂传感器的安装相差

1800 ，这是为了同模消除和信号增强。这样安装后，这些传感器元件既用做惯性构件，也
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用做限制弹簧。

当角速率作用在自转组件垂直于自转铀的轴上时，转动传感器的角动量产生一个加
力函数，使传感器弯曲。该加力函数是一个压缩的载频信号，以安装组件的自转频率进
行调制。所产生的信号的幅值呈正弦变化，其大小与输人速率的大小成比例。输出信号
的相位是这样的:当传感器与输入共线时，信号最大;离开最大信号 114 圈时，电压最小。

显然，这种仪表可以检测垂直于自转轴的平面内沿两个轴的加速度。同样，它也可

以检测垂直于自转轴的平面内两个轴的角速率。这样，只需安装两个敏感器(只要它们

的自转轴不相互平行)就能检测 3 个轴的角速率数据和 3 个轴的线加速度数据。产生的

第 4 个轴的冗余信息可用于系统检查。

这类敏感器都是开环器件，因此，与闭环敏感器(如悬浮速率积分陀螺)相比，标度因

数特性要差一些。另外，随着压电晶体的老化，标度因数也会发生变化。但这些开环器

件在测量高速率转动时，不损耗额外的能量，因而不散热。

这类敏感器能非常精确地测量角速率和线加速度。要想达到惯性导航的高精度要

求，需要精心校准和性能优化;通常，温度补偿至关重要。目前，高精度的仪表尺寸都比

较大:直径为 35mm，长度达 150mm。但这可以被它的一个优点抵消:一个敏感器能提供

导航系统所需的 6 项测量信息中的 4 项。

为了限制某些误差源，需要精心选择某些元件。采用低噪声轴承能使搞合人晶体的

噪声(产生背景信号)降至最小。滑环产生的噪声与压电信号同步，因而代表加速度或角

速率的误差。敏感器的测量带宽取决于转动组件的自转速度。由于每周期至少需要两

个读出数据才能确定一个正弦曲线，因此，转动组件的自转频率至少应是测量带宽的两

倍。对高带宽的应用场合，这有可能使轴承产生高噪声，而使电子测量系统饱和。

温度的变化也会引起轴承噪声的变化，因为温度变化会引起轴承特性(如内部载荷、

润滑剂的蒙古性)的变化。另外，温度变化还会改变用来分解加速度和角速率信号的参考

电子部件的性能。这类似于标度因数误差。

其典型性能数据如下。

陀螺:

最大输入速率 :3∞。/8 ~4∞。/8 0
与 g 无关的零偏 :l O/h ~10o/h 。

与 g 有关的零偏/质量不平衡零偏 :5 0/(h. g) -lOo/(h. g) 。

非等弹性零偏: O. JO/(h. g)2 ~0.20/(h. g)2 。

标度因数稳定性:0.1%-2% 。

标度因数非线性 :0.03% -0.1 %。

带宽 :60Hz -1∞Hz o 
加速度计:

输入范围:士 100g o

标度因数稳定'性 :0.1% -2% 。

标度因数非线性 :0.03% -0.1 %。

零偏 :lmg -lOmg。

阔值: 1μg- lOμg。
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带宽: >70Hz 。

最近研究的一个方案，是把转动的表面声波加速度计安装在一个共同轴上，而不是采

用压电传感器。敏感器壳体的角速率和线加速度由成对安装在恒速转动物体上的表面声

波加速度汁作为悬臂梁来检测。当输入角速率或线加速度时，由于各种物理作用的影响

(已在前面压电传感器里作了描述) ，悬臂梁发生变形，同时用类似的方法产生输出信号。

采用表面声波元件有多种好处，多种影响(如温度引起的零偏)可以得到补偿。可在

同→个悬臂上使用两个表面声波振荡器来补偿各种影响(如 6.4.2 节所述)。另外，元件

可直接产生数字输出并传给滑环，消除噪声对小信号的影响。然而，对这种敏感器的研

究似乎并不活跃。

6.5.3 振动多功能敏感器

对这种敏感器的研究在美国最活跃。它是一种基于振动敏感器技术的单轴器件，能

测量角速率和线加速度。这种敏感器利用加速度计(处于振动状态)所受的振荡复合向

心加速度和与振荡线性速度有关的力来测量连续角速率。一般来说，这种器件的加速度

计采用硅固态技术。

这种仪表的主要构件包括:

(1)一个加速度计;

(2) 一个振动器(振动平台)。

其工作原理基本上与摆式加速度计相同，只是这种敏感器沿其按链轴(枢轴)进行振

动(图 6.16)。其结果是，振荡线性速度传给了摆。这样，加速度计就会以振动频率检测

到复合向心加速度;该加速度与绕摆轴输入的角运动成比例。另外，加速度计还会测量

沿其输入轴的任何线加速度。这种敏感器产生的电信号有一个与输入的线加速度成比

例的直流量和一个频率为振动激励频率的交流信号。后者可经过解调产生一个与绕摆

轴输入的转动速率成比例的信号。

J一饺链

加速度输入轴
ì 输入角速率Q

|振动

图 6.16 振动多功能敏感器的工作原理

在实际器件上，采用振梁技术的加速度计由压电晶体激励。一般来说，两个加速

度计的振动相位相差 180 0 ，以形成共模抑制，防止振动频率下的随机输入干扰测量。
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这种敏感器由于取消了转动部件和轴承而具有很多优点。其缺点是，在用于角速率

测量时，信噪比较小。有一些方案把 3 个加速度计以不同方位安装在一个平板上，使
它们绕参考坐标轴的体对角线振动或颤动。使用共同的激励轴有多种优点，如可以
消除敏感器之间的串扰和分辨误差。它还能共用电子电路，形成很紧凑的兰轴惯性

测量装置。

这类多功能敏感器预期的性能数据如下。

陀螺:

最大输入速率:士 1ω00/8 。

与 g 无关的零偏 :5 0/h _10 0 /h 。

标度因数稳定'性: -0.1 %。

标度因数非线性: -0.05% 。

带宽: > 1∞Hz。

加速度计:

输入范围:士2∞g。

标度因数稳定性: -0.05% 。

标度因数非线性: <0.1 %。

阔值: -10μg。

带宽: > 100Hz。

6.5.4 质量不平衡陀螺

角动量陀螺(如液浮速率和、分陀螺和动力调谐陀螺)都是精密仪表，需要精心装配才

能达到大部分应用场合所需的性能等级。在制造过程中，应特别注意确保自转转子或速

率积分陀螺转子/浮子组合进行了准确平衡。在有垂直于速率积分陀螺浮子轴或垂直于

动力调谐陀螺自转轴的线加速度时，任何质量不平衡都会诱导出一个力矩，使转子进动，

产生错误的速率测量。但是，如果给这种陀螺引人→个已知数量的质量不平衡，除了可

以检测角速率外，还有可能测量仪表经受的加速度。有关这种敏感器的大部分前沿性研

究工作都在德国和美国进行，最近法国也在进行研究[叫。

这一概念始于 20 世纪 50 年代，而且基于这个原理的仪表已生产很多年了。霍尼韦

尔精密积分陀螺式加速度计(PIGA)就是一种这样的器件。英国的费伦梯(Ferranti) 公司

(现属于 BAE 系统公司)也研制了这种器件。 PIGA 的设计基于单轴悬浮陀螺，其转子相

对于仪表的输出轴作摆动。一般来说，这种敏感器用于稳定平台。

最近，人们开始注重动力调谐陀螺的研制;其转子的悬挂中心相对于其重心稍有

偏移。

偏移出现在电机驱动轴上，能使垂直于驱动轴的输入加速度(也就是与输入轴平行

的加速度)产生力矩，使转子进动，如图 6.17 所示。和常规动力调谐陀螺一样，器件工作

在力矩再平衡模式。但是，这种器件的传感器输出经反馈后消除了输入角速率和加速度

引起的进动。

以力矩再平衡模式工作的理想两轴陀螺，其输入速率毗和 ωy 与输入的力短器力矩
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"'f扭转搞合

G 

符号
G 转子最心
S一悬挂中心

框架

s 

转T旋转轴
(与先体作了调准)

罔 6. 17 质量不平衡陀螺转子结构

Mx 和 M、有如下的稳态关系式:

(M ω =- /i 

(6.4) 
M 

W. 
H 

式中 :H 是转子的角动量。如果除了力矩器力矩以外，还有转子悬挂不平衡引起的力矩，

则上述公式变成下面的式(6.5) 。其巾不平衡力炬与输入的加速度矶和叭成比例。

lM+BG ω - H 

M -Bα 
ω = 一一一一一一一一←

H 

(6.5) 

系数 B 是位移和转动惯量的际l数。这里的位移指的是转子重心与其悬挂中心之间位

移，转动惯量暂的是转子绕垂直于其自转轴的某一轴的转动惯量。重新整理公式 (6. 的，

使 B/H = b ， 由单敏感器提供的测量值 m l 和 m2 可用下面的公式表示:

(z m ， ω + ba 

M 
m2 二百 =ω，+阳，

(6.6) 

这样，单个陀螺就能提供绕每一输入轴的角速率和沿每一输入轴的加速度的加权

和。常数 b 称为质量不平衡系数，单位是(O)/(s'g)ob 的选择取决于很多因素，包括所

需的陀螺测量范围和所在运载体的运动O
只要满足下列条件，把 3 个这样的质量不平衡陀螺组合在一个惯性测量装置上，就

可以估算 3 个相互垂直方向上的角速率和线加速度:
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( 1 )每一陀螺的质量不平衡系数相互不同;

(2) 陀螺的自转轴不在同一个平面内 C
采用动力调谐陀螺的常规捷联系统会需要两个这样的陀螺和 3 个加速度计。因此，



人们很容易建议用另外一个陀螺取代 3 个加速度计，形成一个质量不平衡的"导航"系
统。这种系统的好处是所有敏感器都使用相同的再平衡回路电子部件，且能充分利用每
一输入轴的信息。潜在的缺点包括:与常规系统相比动态范围减小、计算复杂性增大(需
要提取单独的角速率和线加速度的估算值)。另外，这些量值之间的有可能产生额外的

交叉藕合。

对质量不平衡系统的零偏、标度因数和交叉辑合误差等效应的分析表明，每一误差

项都会对角速率和线加速度的估值产生误差。而后者的误差是质量不平衡系数 b 的函

数。例如，在一个正交系统中，两个陀螺的质量不平衡系数相同但符号相反，第三个陀螺

的系数为零。其速率和加速度估值误差 8ω 和 δα 的一般形式由下列矩阵表示:

[!]~ r~:H! :0: 工|α
8ω1 -, 1 1- " Irω 

= I • 1+1 • " 

。 I Br I I s C' • Bg IL ~ 
(6.7) 

Lb .J Lb _. b .J 

式中 : Br 是固定零偏 ;Bg 是与 g有关的零偏或质量不平衡系数的不确定性;S 是包含标度

因数误差和交叉藕合项的矩阵"是输入的线加速度;ω 是输入的角速率。

这种器件在实验室的初步试验表明，角速率和加速度可达到的测量精度分别远小于

l∞。/h 和小于 IOmg，标度因数误差小于 10- 3 0 加速度测量误差在很大程度上来自轴向不

平衡因数，一般认为在 50/(h.g)范围。除了单独使用陀螺和加速度计时产生的通常的零

偏和标度因数误差外，质量不平衡系统还会在速率和加速度估值之间产生额外的交叉搞合。

6.6 角加速度计

这种形式的惯性敏感器提供了一种检测转动的手段。传统上，非陀螺转动敏感器利

用一个由轴承支撑的平衡质量块，产生一个与所加角加速度成比例的力矩。当该质量块

受到弹簧的约束时，角位移就是对角加速度的测量。

角加速度计技术已取得重要进展。现在可以制造小型、紧凑、坚固、精确的敏感器并

应用于多种场合。这类器件根据结构不同，可以工作在开环或闭环模式。

6.6.1 液体转子角加速度计

最近，这类仪表在美国的研制取得了进展，它从一个笨重、娇贵的器件变成了一个体

积小、重量轻的敏感器。和老式设计比起来，现代器件具有随时可用、坚固、能耗降低、灵

敏度提高等特点，而且取消了转动元件。

图 6. 18 给出了液体转子角加速度计的示意图。

这种充液敏感器有一个内含液体(如硅油或速率积分陀螺用的高密度液体)的环形

管。液体构成敏感器的检测质量块。环形管由一个圆片阻挡，圆片与一个运动的电流计

相连，环形管支撑在宝石和枢轴轴承上。这种结构构成了一种伺服力矩发生器。

绕环形管的轴施加一个角加速度会使环形管加速而使惯性质量留下。但圆片会带

动液体一起随壳体运动，而圆片也会受到液体的反作用。这一运动经位置感应机构检测

并反馈给电流汁力矩器，后者提供使液体随壳体一起加速所需的力矩。这个反馈信号的
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大小与作用在输入轴的角加速度成正比。

这类系统有很好的灵活性，因为其电子增益

可以设置，以便为任何给定的圆片位移产生全量

程的偏转。其他各种参数，如环形管的截面积、

直径、感应面积及液体密度，都可以单独选择，以

产生所需的频率响应和灵敏度。

这种敏感器的一个共同问题，是温度变化和

热梯度的影响，它们对线加速度会产生非线性响

应和非线性灵敏度。环境温度的变化可以用体

积补偿器来纠正。但需要进行精心设计和热屏

蔽，以避免使仪表产生热梯度。

其典型性能数据如下。

输入加速度:达到radls2 0
标度因数非线性 :-0.1%( 满量程)。

零偏: -0. 00 radl S2 。

零偏温度系数: -0.0005radl(s2. 't:)。

阔值: -0. ∞5% (满量程)。

带宽:达 60Hz o

6.6.2 气体转T角加速度计

输入、

充液环形管
(惯性转子)

图 6.18 液体转子角加速度计示意图

这种角加速度计的设计与液体转子角加速度计有些类似。只是在这种器件里，一个

单管里含有高密度的高压气体，管的端部连有一个压力敏感器。一般来说，这种器件工

作在开环模式。

当转动加在垂直于充气管平面的抽上时，管与气体之间产生相对运动。这种运动由

压力敏感器检测;压力敏感器在管路内形成一个障碍物，防止气体自由运动。

气体转子产生的压力通常很小，一般在lOPa -100Pa 范围。因此，压力敏感器必须

有很高的灵敏度。另外，压力敏感器必须给系统提供一定的刚度，以使仪表产生所需的

动态特性。压力敏感器与置于两个圆形电极之间的导电膜片一起，就可构成检测气体运

动的简单设计。在这种情况下，当气体运动使膜片两侧产生压力差时，膜片的位移使膜

片与电极之间产生电容变化。也可以使用精度

更高的压力敏感器，但价格更贵一些。

充气管可以做成任何形状，但螺线形最常

见。管内产生的压力与螺线管半径的均值、圈

数、气体密度以及输入加速度成比例。直径约

40mm、螺线有几十圈的设计已成功地进行了演

示。需要在管内设置约束，为气体的运动提供

阻尼。

图 6. 19 给出了气体转子角加速度计的示

意图。
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图 6.19 气体转子敏感器示意图



和液体转子的情况一样，沿敏感器的温度梯度应加以避免。另外，需要对电极和元

件进行屏蔽，避免杂散电容干扰输出信号。
从本质上说，这种设计非常坚固，且成本低、寿命长。然而，与液体转子器件比起来，

这种器件目前似乎没有什么研制活动。

6.7 倾斜仪

倾斜仪是一种能够检测倾斜度的重力基准器件。这种仪表本质上是一种特殊构造

的线加速度计，但其测量的最大加速度能力较低。加速度计的输出经过处理，通常给出

一个与倾斜角成正比的直流电压。倾斜仪主要用于目标截获系统和火控系统的平台调

平以及惯性元件的测试。

6.8 加速度计和多功能敏感器技术小结

很多不同的惯性敏感器可用于检测"加速"力的大小。这些敏感器有不同的类型和

设计形式。本章的讨论包括了采用经典摆式原理的机械敏感器和现代的固态器件。一

般来说，所有这些仪表都能用于捷联系统，而且给出的精度范围介于几十时到几分之

g 之间。

根据摆的饺链机构的不同选择，机械加速度计有各种不同的形式。这些敏感器可以

充人液体，以改善摆的运动阻尼。通过力反馈方法，摆位移可以限制在很小的范围内，以

实现较高的精度。此外，敏感器也可以工作在开环模式。

固态技术提供了用于制造小型、可靠、相对廉价的仪表的各种方法。本章讨论了多

种方法，包括采用光纤、振动器件、表面声波器件和硅材料。这类敏感器一般工作在开环

模式，但有些设计也可以采用闭环方法。在闭环模式"检测质量块"的位移一般不是被

返回"零"位，而是消除观测到的效应(如频率变化、或谐振状态的改变)。

各种加速度计的典型性能①列于表 6.1 。

表 6.1 各种加速计的典型性能

加速度计类型
特性

力反馈摆式 振动光纤 振动石英 表团声波 硅

输入范围/g 土 100 土 20 土 2∞ 士 100 土 l∞

标度因数稳定性/% 0.1 0 创】1 0.01 0.1-0.5 0.5 -2 

标度因数非线性(%满量程) 0.05 0.05 0.05 <0.1 0.1-0.4 

固定零偏/mg 0.1 -10 0.1 -1 <0.5 <25 

阂值/时 10 <1 0 1 -10 1 -10 

带宽/Hz 4∞ lω 4∞ 400 4∞ 

①这些是所列参数的典型值。在很多情况下，给出的值可以改善。但-般一个器件内不可能使所有的值都是最

佳。这些值只用做一般参考。
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需要说明的是，利用力反馈器件可以显著提高性能。现在已经能够制造检测加速度

小到几 μg 的精密器件，其标度因数稳定性为 10 -5% 0 但这种仪表通常不能用于测量±

lOOg 的加速度。

自 20 世纪 80 年代以来，多功能敏感器的研制取得了重要进展;它使得一个简单仪表

能够检测关于两个轴的线运动和转动。这类敏感器在未来会有很多重要的用途。

最后，在角加速度计的先进制造方面也取得了进展;它在某些应用场合可以取代陀

螺。利用液体环形转子来检测输入的运动，可以制造出小型、灵敏、结实、可靠的角加速

度汁。

图 6.20 示出了为近期加速度测量研制的惯性器件的性能。

我们相信，高精度加速度计的应用场合会继续引入机械敏感器，同时会考虑谐振器

件。而在其他领域，MEMS 敏感器(见第 7 章)将会得到最广泛的应用。
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偏差稳定性(阳)

图 6.20 近期加速度计性能小结
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第 7 章微型惯性敏感器

7.1 概述

需要用低成本敏感器测量加速度和角运动的新应用极大地剌激了微型加工机电系

统敏感器(简称微型敏感器)的发展。典型的现代应用之一是在交通工具(如汽车)上使

用惯性敏感器，第 15 章中指出了这些器件在这一应用和其他许多实例中的使用程度。

微型器件是过去 25 年惯性敏感器最可喜的发展之一。这些器件克服了阻碍着许多

潜在应用中采用惯性系统的众多障碍，尤其是成本、尺寸和功在成为制约因素的那些应

用。对传统惯性仪表的设计和制造，在价值工程和自动化等方面付出了许多努力，并取

得了显著成功，但成本仍然很高，主要原因是:

(1)零件数量多;

(2 )许多零件要求高精度公差;

(3) 复杂和精密的装配技术;

(4) 精确的测试、特性表征和标定。

用硅作为基片材料制造元件是基本途径，可克服上述的传统机械敏感器涉及的许多

问题。这一点归纳在图 7. 1 中。此外，可以认为这是在芯片上做敏感器件，并可预期不

久即可在芯片上实现精密惯性测量装置敏感器。这将使惯性导航系统(带 GPS 辅助导

航)的成本低于 1000 美元。

1955 1965 1975 1985 1990 2000 

零件数 1125

3 

画画画EEE
因 7. I 零件数量减少趋势

微型敏感器工艺直接利用集成电路电子工业所用的化学蚀刻和批处理技术。电子

工业建立的"加工硅"精密技术一直都用于制造采用硅或石英的极小机械构件。通过采

用平面壁蚀刻已使微型加工技术获得了特别的进展。造出的固态敏感器的性能是:

(1)尺寸小;

(2) 质量轻;

(3) 结构牢固;

(4) 功耗低;
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(5) 启动时间短;

(6) 生产成本低廉(大批量时) ; 

(7) 可靠性高;

(8) 维护量少;

(9) 适于在恶劣环境中使用。

这些性能为工程师提供了前所未有的设计灵活性。结果是军用和民用的应用激增，

它们都采用这些器件，其中一些应用在第 15 章讨论。

硅的高精度复现元件的特性是将这种敏感器工艺从研究器件向实用的批量生产敏

感器转变的关键突破。但是减小敏感元件的尺寸加大了获得良好测量性能和高分辨力

的难度。一般来说，尺寸的减小导致灵敏度/标度因数的降低和噪声的增大。此外，还有

热敏感度问题，例如，硅的弹性模量随温度的变化大约是 l∞ x 10- 6/'(; 。

尽管有众多限制，性能分别接近 I O/h 和 50附 -1∞附的低成本微型陀螺和加速度

计可望在今后几年内进入实际应用。实现微型器件高性能的重要原因之一是能够对这

些敏感器呈现出的系统误差进行综合补偿，且补偿可实时进行。综合深度补偿方法依赖

于深人认识各类敏感器的误差机理和基本特性，且这种补偿必须包含在实现惯性测量装

置级补偿的卡尔曼滤披器的设计中。

此外，最新研究对敏感元件工艺的物理特性以及与这些器件所用的相关电子技术

之间的相互作用有了更深的了解。这些进展连同完善的补偿技术使得测量精度急剧提

高。过去 10 年表明，技术已达到使最高质量器件的测量精度接近惯性级敏感器的水

平，即:

(1)微型陀螺的角速率测量精度为 0.01 o/h; 

(2) 微型加速度计对比力的测量精度优于 lmg。

因此具有增强性能的这些器件完全可以在 10 年内取代许多战术应用中的环形激光

陀螺和光纤陀螺。

微型敏感器的最初发展主要是为了生产小型加速度计，对其系统和性能的要求是汽

车工业提出的。结果是微型加速度计技术最先达到成熟水平，相当数量的敏感器已获商

业应用。

与之相反，类似的角度测量敏感器的发展缺少激励，因而最初此类器件的商业应用

出现得很缓慢。后来微型陀螺敏感器的研制已成为欧洲和美国工业和研究机构重点探

索和发展的课题，近年来低成本但性能较低的敏感器的广泛应用达到了顶峰。过去和今

后的研究工作一直集中在两个方面:一是器件的物理性质;二是批处理技术的优化，以满

足大批量生产和低费效比制造的需求。

20 世纪的最后 10 年期间，有许多原因尤其是平面壁蚀刻技术使敏感器性能显著提

高。这是深入认识到几何结构及其尺寸、电子学及封装对器件的最终性能和可靠性的影

响的直接结果。此外，在单一芯片上集成所有敏感器方面的投资一直很大，这导致了许

多系统的产生，并提高了性能。

因此，这些微小型器件就是未来的敏感器，理由是它们是以固态结构为基础的，通过

精心设计采用很少的元件，因而可能成为惯性敏感器工艺长期追求的目标。结果是近年

来惯性敏感器工艺发展毫无例外地都集中在微型器件的发展和完善上。
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将来进一步增强性能大概也有类似趋势。将来的小型敏感器很可能建立在微型光

机电系统(MOEMS)基础上。现在还没有关于带有光读出端的 MOEMS 器件制造工艺的

报道。

本章将总结微型加工机电系统工艺的进展，此工艺与设计用于测量转动和线加速度

的敏感器有关。本章还将讨论这些器件的工作原理，预测其未来的技术性能。

7.2 硅加工

用硅制造敏感元件是很有吸引力的，因为采用半导体电子工业芯片加工技术是一条

降低成本的成熟思路。该工业已找到了高产出、大批量生产精密廉价元件十分健全有效

的方法。结晶硅的机械性能也很有趣，它的断裂极限为 7GPa，这超过了许多合金钢，其密

度又比较低，仅为 2390kgl旷。因此用于这种用途时结晶硅很坚固和理想。

过去三四十年内，出现和完善了许多制造技术。主要集中在快速准确的蚀刻方法，

而不用锯、劈和铿等机械方法。现代方法使元件表面平整无下凹。高效率的化学"加工"

方法很有吸引力，可快速生产无应力元件，而且这种技术能够生产公差极小、相同尺寸和

特性的多种元件。

硅加工引出了成熟的成形过程。有可能将制造过程简化为三层掩膜。例如， 1∞μm

芯片具有第一层掩膜图形的沉积氧化物层和第二层掩膜图形的溅附沉积金属层，最后再

旋压上具有第三层掩膜图形的光刻胶，以便经深槽蚀刻技术形成谐振器结构形状。蚀刻

处理后，去掉光刻胶，留下谐振器芯片。

谐振器硅片被黠结到预先成形的玻璃芯片上，再切割成小块得到单个的敏感元件。

这种成形技术不需要传统工艺所需的谐振器与周围材料之间留有的小缝隙，于是与静摩

擦相关的问题就不突出了。另外，对于诸如仅在一个平面上振动的环形谐振器来说，硅

加工全是平面的，因而避免了多层加工。

比较研究表明，采用厚度为 50μm -1∞μm 的敏感元件可获得最佳的陀螺性能。人

们认为，需要对先进微机械加工工艺不断改进，以生产更厚的多种三维零件，这些零件对

整个结构的公差要求不太严格，这样可降低敏感器的成本。

除了结晶硅，另外→种合造的材料是石英。后面章节中将讨论石英用做微型惯性敏

感器件的基底材料。

7.3 微型陀螺技术

7.3.1 概述

微型陀螺的工作原理与第 4 章叙述的振动式陀螺很相似。但这里还是要按微型陀

螺内容叙述一下。

微型陀螺是非旋转器件，它利用哥氏加速度对振动质量检测块的作用来检测惯性转

动。这样的敏感器靠检测作用在质量块上的力而工作，质量块在参考系内线性振动，参

考系绕与线性运动轴相垂直的轴转动。结果产生的哥氏力的方向既垂直于振动轴，又垂
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直于转动轴，如图 7.2 所示。

基于这一原理的许多实际敏感器结构通常属于第 4

章讨论过的以下 3 类之一:

(1)简单振荡器;

(2) 平衡振荡器(调谐音叉陀螺) ; 

(3) 亮式谐振器(酒杯，圆筒，环形振荡器)。

图 7.3 以草图形式示出了这 3 种角敏感器。

简单振荡器构成了最基本的一类振动陀螺:基于这

种振荡器的器件可用单个振动质量块模型表示。这种

设计的主要缺陷是由于机械不平衡引起的，这将导致振

旋转一。

线性运动-V

哥氏加速度-a，=2VX .Q

图 7.2 哥氏力的形成

动轴与输出轴(即测量轴)之间的附加搞合，以及敏感外部振动及振动元件与仪表安装构
件之间的相互作用。后者由敏感器亮体施加给振动元件的反作用力引起。此类设计中

比较成功的敏感器之一是第 4 章 4.4.8 节所述的振动弦敏感器。

"飞、 Q

、、--+---

yτ7 

简单梁振荡器

因 7.3

:飞 .Q

、--+---

平衡振荡器

y 

微型振荡器分类

回筒

采用平衡振荡器可大部分克服简单振荡器敏感外部振动的问题。过去多年来已得

到相当受重视的此类器件是调谐音叉陀螺(TFG) ，基于这一原理的一种微型敏感器已采

用了石英或硅构件。正如本章后面要讨论的，近年来正是基于 TFG 原理的发展导致了显

著的性能改进。

第三种此类敏感器是振动壳或环形器件，它相对转动轴是对称的。此类敏感器包括

酒杯式陀螺和基于振动圆筒或环的器件。这种器件很容易做到高精度。

基于振动环结构的微型器件已经实现。这种环的挠性振动分为两种模态:共面的与

非共面的。它们以相互夹角为 90年度的简并对的形式出现，其中 p 是模态直径。现有器

件都利用平面模态间的哥氏捐合来测量绕与环平面垂直轴的角速率。一种模态维持等
幅振动。电磁的、静电的和压电的许多方法都可能激励载波模态。

这种敏感器的振动特性远比前述较简单的单一质量块或平衡振荡器器件复杂。但

这种器件对外来振动及振动元件与其安装构件间相互作用的影响不太敏感。
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如上所述，作为微机电系统发展焦点的振动型敏感器都是以调谐音叉陀螺和振动环

器件原理为基础的。下面几节描述这方面工艺发展的几个例子。

7.3.2 调谐音又微型陀螺

7.3.2.1 硅敏感器

美国德雷咱实验室一直都是发展先进性能硅调谐音叉陀螺的焦点单位。 1992 年，工

程师团队已成功地完成了哥氏振动陀螺，采用了微机电系统工艺，即利用来自电子工业

并经适应性改进的硅芯片光刻和化学蚀刻工艺。自那时起，工艺在不断发展，所生产陀

螺的运行零偏的稳定度在军用温度范围内为 3 0/h - 10 0/h ，采用深度补偿技术时在受控

环境温度内，此值减小到每小时 0.1 0。可以预期今后 5 年内性能将进一步显著改进。

这种发展大多朝向军事应用，推动了对更高性能器件的需求，但也授权用于民用开

发。此工艺有助于大批量、低成本(每轴 10 美元)生产，因而更适用于要求普通性能的场

合。近期的最大用户是汽车工业，主要是用于防滑制动、操纵控制、滚动检测和地图导航

显示的各种陀螺。

1.工作原理

图 7.4 所玩的德雷泊微机电陀螺包含→个悬挂在玻璃基片之上的硅构件。硅构件

含有两个由一系列梁悬挂着的质量块，这些梁在特定点七连接到基片上 c 通过加到外梳

齿电机上的驱动电压使这两个质量块振荡时相位相差 1800 0 这一特性把敏感器归入调

谐音叉陀螺，参见第 4.4 节。

罔 7.4 梳tJ.í驱动调谐音叉微型陀螺(德需咱实验室公司罔片)

在绕与质量块速度矢量垂直的输入轴上施加角速率将引起哥氏力，它推动质量块进

入和跳出振荡平面。由于相关质量块的瞬时速度矢量大小相等、方向相反，将引起反平

行移动以响应哥氏力。最终的运动由两个质量块的上、 F电容板测量，给出的信号与施

加的输入速率成比例。图 7.5 以草图形式示出了陀螺的工作元件。

图 7.6 还示出了一个简化草图以进一步说明工作原理。图 7.6 中示出了当器件绕其

输入轴转动时质量检测块的振动方向。

这种器件也被称为平面式敏感器件 1) 用棚硅酸耐热玻璃上的单晶硅制成，质量检测

心 定义"共由于"和"非共丽"器件的含义 IH 应十分小心 "共由"指敏感~~敏感铀的取向 tj 敏感}l;j'j:+面平行 J 应注

意的是引起的敏感元件哥氏运动与器件平面垂在(非共面)
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俯视阁

侧视图

右电机

挠性
支撑

再平衡板

图 7.5 调谐音又微型陀螺的工作元件(德雷陆实验室公司资料)

块元件的尺寸为 1000μm x 1000μm x20μm。工作频率约为 12kHz，加给质量检测块的运

动幅度最大为 10μm。敏感器靠静电驱动，采用电容式传感器测量检测质量块的移动

输出 O

为了了解微型陀螺的测量精度，给出了以

下数值。对于典型器件， lradls 的输入将产生

大约 9x lO- 8 N 的哥氏力，沿敏感轴移动的最大

值为 10 -9 m，电容值最大变化为 3aF( aF 为微微

微法， 1 aF = 10 - 18 F) ，产生 15∞0 个- 65∞0 个

电子电荷。

就所有陀螺而言，用于驱动和控制敏感器

的电子线路是一个关键的子系统。此"元件"需

要认真进行最佳化以便给出稳定和可重复的输

出，从而获得良好和可靠的性能。对于此处所

述的特定器件来说，驱动电机回路和敏感电子

线路特别重要。驱动电机回路含有自驱动振荡

器，用于提供电压，以产生使每个质量检测块移

动的静电力 O 此移动被敏感和控制，以维持驱

动的大小不变。用高灵敏度的电容式传感器完

成对哥氏力所感应的移动的探测。前置放大器
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图 7.6 调谐音叉微型陀螺
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检测质量检测块位移变化所产生的电荷。现有的器件工作于开环模式，敏感电子装置的

输出信号与输入速率成正比。图7.7示出了微型陀螺电子装置的方框图。

自驱动振荡回路

图 7.7 微型陀螺电子装置的方框图(德雷咱实验室公司资料)

2. 敏感器制造与封装

如图 7.8 所示，敏感器是通过恪解晶片工艺生产的。第一步(掩膜 1 )是在涂过漆的

硅片上刻蚀凹槽，这就决定了玻璃基片上硅的高度以及电容性敏感平板之间的间距。接

下来是扩散珊，这就决定了构件的厚度。掩膜 2 规定了图形特征，而后用活性离子蚀刻

工艺对此图形进行微机械加工。玻璃基片分开处理，掩膜 3 规定玻璃凹槽和金属电极的

图形。硅基片反转后黠结到玻璃基片上。此后是最终蚀刻处理，将未涂漆的硅溶解掉，

留下自由状态的器件。在单片上可做数百个敏感器。

硅 玻璃

一一寸

膜1 :蚀刻凹槽 膜3: 凹糟和金属沉积

扩散硝 静电焊接

「血凋严吨噩d蹬哥1

膜2: R1E结构型 EDP芯片刻蚀

罔 7.8 用于制造陀螺的济解单片、玻璃上罩硅 r艺(德雷煎实验室公司资料)

器件气密封装，其内部保持真空以确保获得高 Q 值谐振，达到所需工作特性。试生

产时使用了带有密封铜焊罩的无引线芯片底座(LCC) 0 敏感器芯片安装在外封装内，外

封装采用斥焊和导线焊接连接。然后将封装好的敏感器机械定位到含有电子线路的印

制电路版上。所得到的 LCC 尺寸为 :0. 25in2 x O. 1 inCD ( 高)。

( lin=25.4mm 
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最近在制造微型陀螺中所用的活性离子蚀刻工艺的进步形成了新设计，可引人厚达

50μm 的硅质量检测块。增加硅质量检测块的厚度可望增大稳定性和改善器件'性能。此

外，近期器件包含了上、下玻璃敏感平板，以提高信噪比。文献[1 - 3 ]中介绍了有关制造

这些器件及其驱动电子线路的更多细节。

3. 性能

这里所述的微型陀螺能够测量每秒几千度的转动速率，同时检测分辨力可达每小时

零点几度。典型性能数值列于表 7.1 中。

表 7.1 微型调谐音叉陀螺性能值

当前敏感器 性能目标 备注

使用范围/((0)/.) 100 -6αlO 1ω-60∞ 可选

启动零偏稳定度/( (0 )/h) 10 -150 <1 全环境

T.作零偏稳定度I((O)/h) 3 -30 <1 -400C - +85 0C 

0.3 阳 10 <0.1 5 0 C 温度范围

启动标度因数稳定性/10 -6 5∞ -15∞ <1ω 全环境

工作标度因数稳定性/10 -6 3∞ -15∞ <1佣 _4QOC _ +85 0C 

100 -3∞ <10 5 0C 温度范围

角度随机游走漂移率/( (0) 4h) 0.01-0.3 0.01 -0.03 当输入的最大速率较低时随机游走漂移率也较低

加速度灵敏度/((O)/(h .g)) 10 0.5 

应该强调的是当今的微型敏感器非常依赖于启动前的特性表征和随后的标定以去

除启动误差，获得高性能。

正如其他固态技术一样，这种仪表能经受严重的机械冲击和振动，因此适于工作在

恶劣环境下。微型陀螺和加速度计巳应用于制导弹药中，它们必须能经受数千个g 的发

射过载并正常工作。这一特点再加上对转动的精密测量能力，开辟了许多新的应用领

域，其中不少领域需要深入探索。

因为这是一项崭新技术，有必要给出一些性能预期值，如表 7.1 给出的性能指标那

样。可以预料，使用更厚更大的元件和零件，即增加硅质量检测块的厚度，可改进陀螺的

性能。由于活性离子蚀刻技术的近期改进，使得直的边壁和平坦度公差满足要求，从而

使上述改进成为可能。这就降低了对制造公差的敏感度，获得了较高的标度因数，敏感

器稳定性更高。虽然由于上述发展导致更高性能器件的外形更大，但这些变化仍能产生

尺寸十分小的敏感器，能够满足典型用途的尺寸要求。

7.3.2.2 石英敏感器

许多微型，陀螺用石英作为敏感元件的基础材料。采用压电石英材料使敏感元件得

以简化，结果生成了可靠且耐久的敏感器，它们对于温度和时间都是稳定的。

这类器件的一个实例就是 4.4.5 节所述 BEI 技术有限公司 Systron Donner 惯性分部

生产的石英速率敏感器(QSR) [4] 。图 7.9 示出了基于 H 形石英晶体的此种器件。已大

量生产了这种器件的微机电系统型，用于汽车业，也用于平台稳定和灵巧弹药中，并为后

一用途生产了大过载型。
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该器件由一对互搞调谐音叉(驱动叉尖和传感叉尖)及其支承挠性件和框架组成，成

批做在单晶压电石英薄片上。!五电驱动叉尖由振荡器驱动，以规定的精确幅度振动，使

驱动叉尖相互间以很高的频率靠近或远离。这

一振动使得驱动音叉敏感沿其驱动叉尖平行轴

的角速率，从而确定了敏感器的真实输入轴O

驱动叉尖的振动类似于旋转着的滑冰者的

双臂，收紧双臂时，滑冰者旋转速率增快，伸开双

臂时，旋转速率降低。当驱动叉尖振动时，在与

驱动叉尖平行的轴上施加转动速率时，将在器件

的敏感轴七产生力短，该力矩以驱动叉尖振荡频

率正弦变化。传感叉尖响应于此振荡力矩，以驱

动叉尖频率上下移动，与音叉组件非共面。传感

叉尖的移动被敏感到，产生交变的电信号，经解

调后得到与施加的转动速率成正比的直流输出 C
图 7.9 石英速率敏感器

另一种采用石英元件的敏感器是 Sagem
ystron Uonner 惯性分部图片)

Quapason 陀螺，它有 4 个石英叉尖，都是从同

基片向上外延的。这种器件的优点是降低了驱动通道与敏感通道间不需要的交叉隅合[5]O

7.3.3 谐振环微型陀螺

振动环构件已成功用于检测加到与环平面相垂直的轴上的转动速率，它利用了共面

位移间祸合的哥氏力。这种敏感器的优点是环构件在同一平面内保持驱动和敏感振动

能量。其缺点是振动质量较小，因而标度因数小。

在此类陀螺的早期研制中，采用的设计靠压电陶坚圆筒陀螺振动元件敏感角运动。

后来工艺改进的器件用金属环或盘形谐振器作为敏感元件，如图 4.17 所示和 4.4.3 节所

述。进一步的改进设计用硅取代了金属[64]O

这类工艺的微机电系统方案的实例是 BAE 系统的硅振动构件(SiVSG) ，它由硅环构

成，硅环由 8 根径向变形辐条支承，如图 7.10 所示。

。
υ

因 7.10 硅振动构件陀螺敏感兀件(BAE 系统公司资料)
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硅陀螺产生和维持构件的谐振，原理是综合利用沿环表面金属条流动的电流与垂直

于敏感器平面的磁场。这类似于驱动系统的电机和传感器的信号发生器。环的直径为

6mm，所关心的基础振动模态发生于 14.5kHz o 敏感芯片黠结在支承玻璃构件上，其热膨

胀系数与硅匹配。

敏感元件有 8 个相同的导电环路，均是沿着硅表面上金属条那样的类似通路。这些

激励及传感电路通过敬结点，沿着支承腿顶部，转过硅环的 1/8 ，再沿下一个支承腿的长

度回到黠结点。每个支承腿沿其长度有 3 个导体，两个来自相邻的环路，其间的 l 个导

体用来使电容搞合减到最小。通过与硅基片相连，在此器件内生成接地平面。

这些传导通路，连同与硅环平面垂直的磁场组成了敏感器的驱动和传感元件。这些

传感元件通常间隔 180。成对安装。 4 个传感器分别是初模驱动、次模驱动、初模传感和次

模传感。磁场是由彰钻磁铁、磁路和两个磁极提供的，它被限制在环的大小内 O 磁路使

环上的磁场最强。布局图如图 7. 11 所示。

盒底

图 7. 11 微型陀螺横剖面图 (BAE 系统公司资料)

设计敏感元件使最低阶振模大于 5kHz; 这是相对于基座的整环运动。因此，此类振

动式敏感器对众多应用中经受的环境振荡运动的典型带宽不敏感。而且当受到角运动

时，平面环结构的设计使所有振荡运动均在同一平面内，因而不存在从一个晶体平面向

另一个晶体平面的振动搞合。因此，频率、模频分裂和 Q 值等性能参数在很宽的温度范

围内均很稳定。

敏感元件以闭环模式工作，实现了高性能。初级振动模态由初级振动回路控制，保

证振动模态是谐振的;还有一个自动增益控制回路控制位移幅度。当敏感器受到角扰动

时，能量就从初级模态向次级模态搞合。这一运动由次级传感器感知，此信号代表角速

率值，也就是说，这是开环器件结构。但在此设计中，次级驱动回路用来对此运动归零，

此驱动电流就代表相关角速率值。

组成反馈控制的目的是保证在角运动过程中，振动敏感器保持不变的模态。这将改

善标度因数的线性度，减小零偏。自动增益控制 (AGC) 回路连同次级驱动回路可消除标

度因数对"Q" (品质因数)的依赖关系。次级回路十分复杂，它具有速率回路和正交回路

两部分，后者用于对谐振器内的正交运动进行归零。对所谓正交运动效应的控制有助于

减小对输入轴施加的角运动的测量误差，此误差是由初级模态与次级模态之间的频差引

起的。

需要指出的是，在开环结构中，标度因数与 Q2 有依赖关系。

{, JV 

可以看出，标度因数正比于一τ旦与。速率等效噪声由下式给出:
gJ,g pD 

IL 
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KJnVn 用几w
gdQB2 Vpd 勾 3

式中 : V pd 是加到初级的电位;凡是传感器噪声 ;Vagc 是 AGC 回路电位 ;Jn 是谐振频率
(ω/2τ) ;JBW 是输出带宽;ω 是角频率均是谐振品质因数;B 是磁场 ;KJ (布瑞安因数)是

涉及谐振器尺寸和模态形状的系数;gd 是电流放大器增益 ;gds 是次级放大器增益;g'p 是

传感放大器增益的导数。

上述理论表明，具有 40Hz 带宽的敏感器，其噪声系数的均方根值为 0.20/s 量级，而

带宽为 OHz -10Hz 的敏感器，其噪声系数的均方根值则减小到 0.025 0/s 。

这种敏感器已被 BAE 系统公司和 Sumitomo 精密产品有限公司投入了民用。用硅制

造的器件适于批量生产，且制造起来相当便宜。虽然这种敏感器有众多的民用场合，特

别是汽车业，但它也已设计用于经受军用和空间应用的典型环境。

表 7.2 归纳了关键性能参数。

表 7.2 硅振动构件( SiVSG) 性能参数

参数 数值 备注

使用范围/((0)/8) :!: 1侃"

启动零偏稳定度/((0)/8) <0.06 1(7 

工作零偏稳定度/((0)/8) 0.05 1矿(Omin - 30min) 

标度因数稳定性温度灵敏度/% 〈土 l -400C _ +850C 

标度因数线性度(满量程的%) <1 输入速率土 1∞。/8

噪声/( (0 )/811118) <0.5 OHz 句 45日z

最新研究已探索了用共面位移与非共面位移之间的哥氏搞合来检测加到 3 个互相

垂直的轴上的角速率的可能性。

除 BAE 系统公司外，其他公司如 Delphi①租。inetiQ 公司也在研制环形陀螺元件，用

静电驱动技术激励初级环模。这种方案未来将显示出明显的优势，如降低了功耗，简化

了装配，减小了元件尺寸。

对于多轴使用场合，已验证了由加在环平面两个轴上的角速度所引起的环的额外响

应。与单轴环型谐振器陀螺相似，载波模态幅度不变。载波模态可能是共面模态或非共

面模态。当有转动速率时，在载波模态与一个或多个共面或非共面的响应模态之间感应

哥氏搞合，而是否共面取决于速率的施加轴。所感应的响应的幅度与外加速率成比例。

实现可敏感两轴和三轴速率的敏感器的许多思路已成为当今继续研究的课题。

7.4 微型加速度计技术

7.4.1 概述

如前所述，用硅制造加速度汁的微型零件来测量施加到输入轴的比力的技术已非常

成熟。当前已发展到整个敏感器可以完全用硅制戚，只是气密壳体仍用金属。现代设计

①早期是与美国密歇根大学共同研制的。

139 



及精密微加工使精密敏感器只包含 5 部分。

根据对加于器件壳体上的加速度的感知方式，微型器件可分为不同的两类:

(1)当外加加速度时，受佼链或挠性轴支撑的质量检测块发生位移，此为采用硅元

件的机械敏感器;

(2) 当元件承受加速度时，由于机械载荷引起元件内张力改变，从而引起振动元件

的频率改变。

这些微型器件类似于第 6 章描述的摆式开环和力反馈加速度计和振动梁式敏感器。

作为这两类不同惯性敏感器技术发展现状的一般描述，可以认为:

(1)摆式微型加速度计对加速度的测量精度相当于惯性质量级(25μg) 或次惯性质

量级(Img) ; 

(2) 振动梁器件或谐振敏感器趋于具有更高的精度，接近 1 闻。

7.4.2 摆块微型加速度计

非共面(有时称为 Z 平面)及共面摆式器件都获得了发展，并已批量生产。图 7. 12 

示出了典型的非共面微型加速度计，当受到垂直于敏感器平面的加速度时，由玻璃基片

上的扭簧挠性件所支撑的伎接摆式质量检测块就会转动。这种敏感器主要令人感兴趣

之处是封装的多样性，可使敏感器平面安装 O

黠制

(a) 
) ku ( 

罔 7. 12 微型非共面摆式加速度计

(a) 10g - 10∞OOg 加速度计(开环); (b) 100μg -2g 加速度计(闭环L

图 7.12 中示出的器件是动态范围为 100mg -2g 的闭环敏感器。闭环和开环器件均

获得了发展，能够测量 100000g 的开环器件己可供使用。

用绝缘基片上的电极，通过质量检测块与基片之间电容性缝隙的改变检测运动。在

Ig 加速度下，质量块角度变化典型值为 70 j.Lrad ，引起敏感缝改变约为 3x lO- 8 m ，相应的

电容量最大变化为 15fF(1fF二 10 - 15 F) c 典型测量?在用为 100mg -15g o 为了获得这一动
态也用，必须分辨 3x lO- 12 m 的运动，即在每个载波周期内质量检测块上大约 22.5 个电

子电荷变化。

因为标度因数随温度升高而减小，此类敏感器要求认真进行特性表征[1] 。温度依从

关系是系统性的和近似线性的，因此很容易建模和通过补偿程序来校正。

这类器件，如诺斯罗普·恪鲁曼公司的 SiAc™在众多的军事领域已得到广泛应用，

生产了战术级和惯性级的敏感器。通过德雷咱实验室有限公司与霍尼韦尔公司的技术

合作已生产了类似的器件。这些硅器件已在增程的制导弹药应用中得到鉴定。

罔 7.13 示出了横向式共面加速度计，它用梳状齿构件作为敏感元件。通过检测梳状齿
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之间电容量变化来测量加速度。这类"机械"敏感器对水平面上(如图 7.13 所示，即由左到
右)施加的加速度比对正交方向上(即从上到下)施加的加速度的灵敏度要高得多。

(a) 

检测质量块位置

SG- TG- TG+ SG+ 

TG偏压

图 7.13 微型横向式共面加速度计(德雷泊实验室公司资料)
(a) 共面加速度计; (b) 共面加速度计示意阁。

显然，在需要小封装时，组合使用这两类摆式加速度计可实现很小的平面封装，并能
敏感沿两轴或三轴的加速度。例如，采用一个非共面元件和两个横向的共面敏感器，并
使它们的输入轴正交，则可得到单片上的三轴敏感器。

模拟器件 ADXL1 50 和 ADXU50 是典型的此类加速度计。应注意到，这里所述的共
面和非共面器件组合式器件使系统能够测量沿互相垂直的三轴加速度，且可装到很小容
积的封装内。

7.4.3 谐振式微型加速度计

这类敏感器包括了通用的振动梁式加速度计，既能敏感方向与敏感器共面的加速
度，又能敏感方向与敏感器平面相垂直的加速度。加速度的敏感靠的是在质量检测块惯
性载荷下，梁式振蔼器谐振频率的变化而不是质量检测块的位移。
对结构中至少一个挠性构件进行微加工构成压电谐振器就可制成非共面谐振器件。

构件刻蚀位置定在其模态中预叶谐振器具有高应力的一个或多个区域上。当质量块位
移使挠性构件弯曲时，构件的谐振频率就发生变化。

已生产出硅和石英器件。图 7.14 示出了德雷前实验室公司研制的硅振荡器加速度
计(SOA) 的共面(横向)振动梁结构。其基本组成是一个带有大的硅质量检测块的单片
振动调谐音叉结构，由静电驱动。当在振荡运动平面(即芯片平面)施加了加速度时，梁
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被轴向加载，因而谐振频率变化。如图 7.14 所示，利用硅梳状驱动构件实现了振荡器的

谐振和检测功能。

(a) 

‘…-

‘ 
图 7.14 硅振荡加速度计(德雷瑞实验室公司资料)

) LU ( 

( a) 电容式驱动谐振器; (b) 梳齿驱动 J

硅振荡加速度计(SOA)式微型加速度计制造就是在玻璃上加工硅;硅具有完美的伸

缩性，保证了高精度的频率控制和稳定。敏感器安装在陶资真空封装内，这将实现振荡

器的高 Q 值(典型值大于 100000) 0 额定振荡频率为 20kHz 、标度因数为 100Hzlg 的器

件，5x lO- 9的频率稳定度给出的零偏稳定度为 l μgo 

法国 ONERA( 国家航空航天研究发展局)研制的器件特别值得一提。 ì亥敏感器有一

机械隔离系统，它可实现振动梁与安装底座之间的热隔离，从而保护敏感元件不受由于

石英与壳体材料不同的热膨胀系数引起的热应力的影响。此类加速度计具有惯性级性

能:据报道精度已达到 l μg 的零偏稳定度。

7.4.4 隧道式微型加速度计

新近发展的此类微型加速度计显著改进了前述采用基于测量电容量变化作为读出

方法的器件。此类加速度计的i卖出灵敏度极高，因而分辨率较高、带宽较宽、尺寸较小。

控制电极利用静电力将悬臂梁偏转到叫做隧道位置之处，此偏转少于 l 阳10 该器件

有一伺服系统保持梁的位置，以保持隧道端部与梁平面的间隙，从而保持隧道电流，此电

流典型值为 lnA 量级。当施加加速度时，该器件力图移动梁，而伺服系统改变电极电位，

这一变化就是对外加加速度的度量。这种敏感器的示意图如图 7.15 所示。结构构件采
悬臂质量
检测块Hμgm)

隧道尖

伺服控制电极 m HF no nu 

(a) (b) 

图 7.15 微型隧道式加速度计示意图(德雷王自实验室公司资料)

( a) 为保持在加速时悬臂梁处于固定的隧道位置，需要输出电ffi;

(b) 三角形氮化物悬臂和隧道尖的扫描电子显微镜圈。
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用了质量为 1 JJ..g 量级的低谐振频率质量检测块悬臂梁，读出电路的分辨率优于 lAO 。

设计出的这类敏感器的分辨率为 ng 范围。但其动态范围一般约为 106 ，因此加速度

最大输入值为 lmg 范围。

7.4.5 静电悬浮微型加速度计

已有各种各样的研究和发展瞄准了去除弹性件限制和支承机构的非线性响应。动

力调谐陀螺(见 4.2.6 节)和质量非平衡敏感器(见 6.5.4 节)是两种特别成功的器件。

但敏感元件的自由运动范围仅在很小角度内 O 核磁共振器件(见 4.5.1 节)和静电悬浮

敏感器(见 4.6 节)是另外两个非常专用的例子。

涉及微机电系统工艺和静电悬浮的新方案力图生产出高灵敏度、很高分辨率、很容

易适应的响应带宽、不需修改结构的高性能加速度计。另外，采用小型悬浮质量检测块

可放宽对某些制造公差的要求。所有这些新方案使得设计难点转移到控制环路上，使之

复杂化。然而，手IJ用现代计算技术和电子系统，这将不是难以克服的问题。

这种新方案的小球直径为 lmm，由静电场支承的质量块为 1.2mg。由电容量的变化

可敏感小球的位置，闭环的伺服系统通过控制作用在敏感元件上的静电力保持小球的位

置。这种敏感器的示意图如图 7.16 所示。

皿μL~__!

i 玻璃基片 | 

图 7.16 悬浮式加速度计(德雷泊实验室公司资料)

( a) 加速度 ìl 剖面囱(亘径为 Imm 的质量检测块); (b) 电极图形。

通过蚀刻外壳结构去除多晶硅的一层，可形成小球与外壳之间的间隙。

英国南安普敦大学正考虑用悬浮盘的方案c 带有悬浮旋转质量块的这类技术可制

造出极好的惯性敏感器。

这类敏感器的用途是在空间进行微重力测量，预计其噪声值在 40μg/ jH二范围内 O

7.4.6 抖动式加速度计

长期以来一直需要使用同一类惯性敏感器完成惯性测量装置所有的测量。已获某

种成功的方案包括:

(1)使用多个加速度汁，但难点是要求实时处理;

(2) 使用质量非平衡的调谐转子陀螺，这也要求十分复杂的处理，并且敏感器封装

十分大，见第 6.5.4 节;

(3)使用多功能敏感器，体积仍然比较大，见 6.5 节。
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从多功能敏感器方案发展出了用加速度计敏感角速率的新技术。在这种敏感器中 3

对反向单片谐振梁加速度计围绕振动构件轴进行高频抖动。从器件振动梁的谐振频率

变化可敏感沿输入轴施加的加速度。通过对作用于加速度计上的哥氏力的同步解调即

可敏感角运动。

这种器件已被研制成微型加工哥氏惯性速率及加速度硅敏感器(~CIRAS) 的形式[臼]。

7.5 微型光机电系统

微加工敏感器的新方案是微光机电系统(MOEMS) 。这种工艺给出了带有光读出的

真正固态敏感器，因而消除了微型器件采用电容式技术测量小位移的性能限制。

各式光学传感器技术已成为当今的研究课题。这些课题包括干涉仪方案和衰减方

法，前者噪声低、分辨力高，后者涉及到二极管光束中断。当认识到噪声的特性和起源且

可完全进行特性表征时，就有可能对这些方案和其他方案进行应用。光读出的另一重要

方面是光源及其检测器的安装和校准，特别要考虑低成本安装和维护性。

7.6 多轴/旋转构件

在旋转的陶瓷安装块上安装共面敏感器并利用解调技术从数量减少的敏感器中提

取多轴惯性数据，大大减小了多轴系统的尺寸。用离轴敏感器可测量正交性。

采用更先进的共面和非共面敏感器很可能会导致惯性测量装置的尺寸进一步减小，

而使旋转构件对许多应用来说成为多余。

7.7 基于微机电系统的惯性测量装置

正在发展的许多项目都是在芯片上制造多轴敏感器，用于估计角速率及线加速度。

两个共面微型敏感器与一个非共面微型敏感器组合在单块芯片上就是一例。这些方案

的优点是:

(1)便于生产;

(2) 体积大为减小;

(3) 功稚可忽略不计;

(4) 单次操作即可完成完全的特性表征。

7.7.1 硅惯性测量装置

德雷础实验室报告了一个芯片有两个调谐音叉陀螺和一个非共面陀螺。已生产了

带有 3 个加速度计的互补芯片，这种集成敏感器也有两个共面加速度计敏感器和一个非

共面器件。组成的惯性测量装置的体积约为 3.3cm3 [ll 。但在得到高性能惯性测量装置

之前还需要进一步做工作。

BAE 系统公司己研制了基于硅敏感器的惯性测量装置，用于各种用途[口]。惯性测

量装置有 3 个敏感轴，按右手直角轴系排列。每个敏感轴均有一套相关器件，敏感绕该

轴的角速率、沿该轴的加速度和敏感器的温度。这些元件的布局剖视图如图 7.17 所示。
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处理电路
(补偿和接口}

3个 SiVSG敏感头

3 个加速度计

正交座

底盖

图 7.17 硅惯性测量装置 SiIMU@(BAE 系统公司资料)

这种惯性测量装置设计用于高角速率环境。惯性敏感器安装在立方体的边缘上组成

右手直角轴系。此轴系偏离铅垂方向，但敏感器相互之间的相对方向不变。本结构中各敏

感器的输入轴与铅垂方向夹角均为 54.730 ，在水平面上每个敏感器之间的夹角均为 1200 。
用方向余弦矩阵将每个敏感器敏感的运动转换到壳体参考坐标系。这样做的必要

性在于敏感器轴如此设置时，没有一个敏感器对准壳体轴参考坐标系。

这种斜交或偏转轴结构可实现:

(1)当沿壳体其他两个正交轴的输人速率为零时，运载体的 Z 轴可敏感陀螺最大输

入角速率的/3倍，加速度计亦是如此;

(2) 敏感器零偏等共模误差在 z 轴上被放大/3倍，但在正交轴上却被减小了。

这种结构的缺点是，若装有惯性测量装置的运载体同时经受同样的最大速率，则此

结构要求敏感器的最大速率能力比无转动组件所需值更高。

为了从这些小型敏感器获得高导航数据能力，工作内容之一是对敏感器进行特性表

征和建模。这种敏感器要求设备至少在两个独立轴上能够施加最高温度、加速度和速

率。因此单轴速率平台不适用，因为需要独立观测标度因数误差和非对准值;因而在特

性表征时应采用双轴速率平台。

这种惯性测量装置补偿下列系统误差:

(1)敏感器零偏;

(2) 敏感器标度因数误差;

(3) 硅陀螺的"与 g 相关"零偏;

(4) 由于协调误差和非正交性引起的轴非对准误差;

(5 )尺寸效应。

用于补偿上述误差的补偿程序实时运行。这会使测量装置的运行间零偏为 2000/h

(1 σ) , "与 g 相关"零偏为 70/(h'g) (1 σ) 。加速度测量的相应性能为 20mg( 1σ) 。

7.7.2 石英惯性测量装置

7.3.2.2 节所述的石英速率敏感器( QRS) 与振动石英加速度计都已做在 Systron

Donner 的数字石英惯性测量装置(DQI)中。这是一个固态六自由度惯性测量系统，测量
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沿 3 个正交轴的角速率和线加速度[4] 。这个集成装置包括惯性敏感器组件、惯性敏感器

组件电路和执行数字滤波和补偿算法的处理器。

惯性敏感器组件由一个铝块机械加工成一立方体，其设计消除了与敏感器任何驱动

模态一致的结构谐振。为了进一步消除各敏感器之间的搞合，每个敏感器工作在各自的

驱动频率上。使用石英敏感器的优点之一是此种材料的稳定性，这可使每个陀螺加工在

给定频率上并能精确保持O

MIGITS™是用于制导、导航和控制的产品系列 O 图 7.18 所示的 C-MIGITS™ m 系统

是一紧凑的轻型系统，它包含 Systron Donner 的 DQI 和民用 GPS 接收机。惯性系统和

GPS 测量是用紧桐合集成结构组合在一起的，这将在 13.7 节另外讨论。

图 7.18 BEIC-MIGI四m 微型 INS/GPS 集成系统

7.8 系统集成

把一组微型敏感器集成到一块芯片上可实现对惯性运动的多个独立测量。这种技

术的明显优点是在单个气密封装内敏感器可采用专用集成电路(ASIC) 结构直接集成到

电子控制电路上。可采用现场可编程门阵列实现逻辑控制。

微型器件的特性趋向于采用一种形式，它易于修改成可牢固安装在运载体上的子系

统。这些器件已用于加农炮弹上，在武器发射期间经历数千个"g" 。器件的功耗需求适

中，与一般电子电路适配。

微型器件很适于与其他导航系统集戚，既利用了互补的误差特性，且体积小，可在恶

劣作战条件下使用。

7.9 小结

在过去 15 年里微型敏感器在许多方面得到了实质性发展。众多的新方案非常成

功，造出了高性能器件。微型加工工艺的进步显著改进了这一技术，导致成本显著降低c
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随着技术的进步，更深刻认识到了误差机理的产生原因及其影响以及把敏感元件与电子

控制电路紧密集成起来的需要。

在过去 10 年左右时间里，微型器件的性能己提高了多个数量级，这要归功于研制项
目的成功。其结果是微型加速度计和陀螺可在远距离导航系统中对加速度和角运动进

行惯性级测量。

已经证明，某些技术能够把惯性测量装置的敏感器做在单块芯片上，满足较低级的
需求。系统误差的特性表征和补偿方法已获验证，并已成功用于许多系统。但仍然存在

进一步改进的空间。

值得乐观的是，随着更深认识到几何布局、尺寸、封装和电子电路的干扰对微型器件

性能的影响，进一步改进是完全可能的。放在优先地位的是改进运行的可重复性，缩短

初始响应时间，尤其是在快速反应的应用场合。其他需改进的性能包括以下方面:减小

噪声，提高制造精度，改进电子控制和降低对封装的敏感度。

微光机电系统器件的发展很可能使性能进-步改进，这归功于器件真正的固态

性质。
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第 8 章测试、标定和补偿

8.1 概述

为确定惯性敏感器对给定应用的适应性，需要对其进行评估测试，以保证这些器件

满足该应用的全部性能要求。

惯性敏感器和惯性系统的设计及制造面对非常广泛的应用范围，包括提供像船舶和

潜艇中所需要的极高精度的导航到短时间飞行的导弹飞行控制用的参数测量。这些诸

多的应用所需的性能范围差别达 8 或 9 个数量级。同样，敏感器及系统要求所处的工作

环境变化范围也很大，从较为平静的海上使用，到高敏捷地对空和空空导弹在超声速或

高超声速飞行时所承受的极高动态作用力的应用。

测试和标定方法需要反映应用的类型，同时且非常重要的是要反映敏感器和系统的

实际工作环境。至关重要的一点是要确定敏感器不仅能够经受主运载体产生的振动、冲

击和加速度，且能可靠工作，而且要保证它们对测试和标定过程具有足够的耐久性和承

受能力。

惯性敏感器的特性或性能可以采用第 4 章~第 6 章所描述的数学表达式来表示。

惯性敏感器测试的目的之一是求取这些方程的系数及各种误差项，从而可以预测其在特

定情况下的性能。在建立敏感器的性能指标或性能特征后，各类系统误差可以加以补

偿，从而提高其精度。其他的测试目的是对输出信号加以标定，并掌握该器件在各种状

态和环境下的性能。

尽管常常被忽视，但敏感器和系统的测试与标定对主运载体的造价和性能具有极其

重要的影响，测试不充分或过分严格都会造成不良的后果。由于测试项目不同的条件和

要求，则有很多不同的方法可以遵循。

对敏感器的测试一般有 3 种不同的分类:鉴定测试、验收测试和可靠性测试。鉴定

测试倾向于对敏感器进行最大范围和最为严格的测试。这些测试通常由厂商在敏感器

投产前进行，用于表明某一设计能够满足用户的需求并具有合适的生产公差范围。这些

测试可能包括在后面章节所讨论的全部检查内容。验收测试是在敏感器的生产阶段进

行，用于检查选定的参数并确定敏感器标定所需的数据。试验可能要对生产的敏感器逐

个进行，也可能对一次生产过程进行批次抽样，测试的数量根据一定的统计规则来确定。

可靠性测试通常是指在某个生产批次中以随机抽样方式选择一个敏感器的样本并对其

进行标准工作条件下的测试，以建立平均无故障时间。

8.2 试验原理

根据被测的敏感器或系统以及所需的评价方式，可以采用静态或动态测试方
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法。在静态测试情况下，器件保持固定并观测其对一定的自然效应或现象的响应。
例如，由地球重力产生的比力可以通过一加速度计放置在不同的方向来进行观测。
当进行动态测试时，使被测敏感器运动，监视器件对该扰动的响应并与施加的激励

进行比较。

确定敏感器或系统的特性可以采取下列的 3 步方法:

(1)采用非常简单的测试进行粗检或粗评价，如在试验台上进行单一的静态位置测

试以确定其响应是否与设计者或制造者的预测相一致。

(2) 从 8.5 和 8.6 节定义的多位置测试进行静态测试和/或标定以获得器件的性能

参数。

(3) 进行动态测试。测试时器件处于运动状态，如旋转或具有加速度的线性运动。

这种形式的测试需要专门的测试设备，如速率转台或振动台。

惯性敏感器和系统在整个开发阶段要经受不同的测试和标定。在样机或初始研究

开发阶段，要设计测试策略用以估计器件的性能边界，确定对什么有好处，且不会造成对

器件的损坏，这是因为样机通常非常昂贵且紧缺!根据敏感器类型，测试可以在测试平

台上进行，而不是在专门的实验室中测试。测试通常的安排是在系列试验中的一项试验

中，每次只改变诸多环境激励中的一个，以便了解敏感器的响应并确定其特性。在此阶

段及后续阶段的测试过程中，至关重要的是坚持进行完整的记录，以记录全部测试的详

细内容和获得的结果。

许多项目制定所谓的组合测试方案。其概念是建立一个测试方案，采用最少量的测

试确定系统的性能和可靠性，原因是测试往往耗时且昂贵。因此，在测试方案中，从鉴定

测试和验收测试中记录的数据可以作为组合测试方案的输入，特别是关于运行数据及与

时间有关的性能的变化。所有这些数据可以帮助估计该系统潜在的可靠性及平均故障

间隔时间。

随着惯性敏感器或系统研究和开发阶段的不断进展，测试愈加深入以进一步研

究其性能包线。一般而言，对敏感器进行更为精确的评估则需要在复杂的测试实验

室和专用测试设备上进行。某些器件将被测试到破坏的程度，但这通常是在严格控

制和谨慎的方式下进行。评价尽可能多的敏感器对于建立被测参数的置信水平是非

常重要的。

当敏感器的生产量较大时，厂家的测试通常是要确定敏感器符合制造规范并同时对

其进行标定。对于敏感器大批量生产中可能存在性能大范围变化的情况，测试可以用于

对敏感器的性能进行分级，从而将它们列到合适的应用中。这种方法已经被很多厂商所

采用。

验收测试的原则通常是确定某个或某一类敏感器(但更为广义地讲，是一个惯性系

统)对主运载体的适用性。这些测试要保证该器件(不论处于任何形式)在运载体上能满

意工作，而不会影响其系统完整性或安全性。同时要确定器件能安装到特定的位置并且

能取得所需的精度。一般来说，器件要经过非常专门的测试以确定其与项目应用所期望

的目标相一致。

用户和厂商可以查阅各类标准[1 -8] 以保证常用术语的使用。同时给出了推荐的测

试方法。
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8.3 试验设备

惯性敏感器及系统经过多年的发展，很多不同的测试方法和规程得以完善[川]。如

果说不是大多数，也可说许多测试需要非常专用、精密和贵重的设备，它们通常安装在为

这些专用设备建造的实验室内。一般还需要特殊的地基来隔离周围环境引起的冲击、振

动和其他扰动对测试设备的影响。虽然在热循环测试时一般才使用环境箱，但环境温度

通常还是要严格控制。在过去的 30 年中，数字计算机在设备控制和测试数据分析等测

试领域的应用极大地推动了测试方法的进步。

测试不仅要符合应用所需的规程和方法，而且保证测试设备与期望的测试精度相适

应也很重要。这样才能够给惯性器件或系统施加给定和已知的激励并对其响应加以观

测。一般来说，测试设备应能够给出明显超出敏感器被测量的精度，典型的量级为5 倍~

10 倍。类似地，数据采集系统及处理这些数据的算法也必须与敏感器或其应用所期望的

精度相适应。另外，测试设备应定期进行必要的校准和检查，以保证给被测器件提供期

望的激励或扰动。

振动台作为测试设备的一个例子，它能够提供例如沿垂直于水平面的轴线方向的振

荡运动。由于设备性能随便用而降低，可能造成运动轴线按锥形运动。这样，被测的陀

螺仪将根据其精度和调准情况有可能敏感到这一角运动，从而对探测到的这种运动产生

相应的输出信号。如果检查人员未能意识到测试设备的这一缺陷，则该陀螺仪被报告为

具有某种振动灵敏度，当然这是由测试设备的缺陷带来的。同样，这种缺陷可能会掩盖

或补偿该陀螺仪的真实灵敏度。

8.4 数据记录设备

惯性敏感器或惯性系统产生的电气信号可以有多种形式，如直流或交流、连续或脉

冲等形式。信号的形式取决于敏感器的类型、所用的传感器及其再平衡回路的特性。根

据被监视的信号及所需的精度，需要采用曲线记录仪或某种形式的数字表。曲线记录仪

常用来显示敏感器的性能变化趋势。

另一种方法，最常用于精密测试中，是采用数字电压表或者是数字安培表来监视

这些信号。这些信号常在一定的时间周期内累计，其时间长度取决于测试，并以适当

的形式进行记录，一般是通过数据总线形式到计算机。很多年来，小型计算机在测试

中起着极为重要的作用，包括测试的监控与实施、数据采集、后续的处理及最终的报
t仨
口。

关于数据监视和记录设备精度的要求与前一节描述的测试设备有关的要求相似。

重要的是整个配套的数据记录设备的分辨率要超过被测敏感器给定的分辨率，最好能超

出一个数量级或更高。同样，监视及记录设备的动态范围和稳定性，包括数据总线都应

该超过被测仪表的相应性能。必须要注意保证各类瞬态效应不会因数据记录设备性能

不足或在后续的数据处理中被掩盖掉。
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8.5 陀螺仪试验

陀螺仪一般安装在测试夹具上进行测试，通常该夹具为一立方体，其端面经过精密

加工以保证在测试设备上具有很高的安装精度。这样能使敏感器在测试计划中所用的

多种测试设备间进行转换，同时允许不同设计的敏感器共用同一设备。对于更高精度的

敏感器，即指那些零偏在 O.OI O/h 范罔内，安装精度量级需要达到 10气角秒)。

在进行一系列陀螺仪性能评估试验前通常要进行 A定的初步检测。这种检测包括

电气阻抗、绝缘强度、极性、转子达到工作速度的时间、转动停止时间及耗电量。

IEEE 发表了许多文献[2 -ó J 详细说明了测试各类陀螺仪所采用的方法。后面的内容

主要集中在捷联式陀螺仪的通用测试技术、测试设备实例以及能够对被评估的仪表进行

性能分析的方法。

8.5.1 稳定性测试一一多位置测试

稳定性测试的目的一般是评估陀螺仪逐次运行或逐次启动的漂移及持续运行的漂

移特性。陀螺仪被放置在一个基座上，分别指向一系列相对于地理轴和地球当地重力矢

量的固定方向。或者，可以采用一套 Graseby 转台将陀螺仪精确地放置到需要的方向，该

设备是一种稳定框架系统，具有可控并可测的框架角，如图 8. 1 所示。对于更高精度的

测试，台体或被测的陀螺仪被安装在大理石平台上，该平台具有单独的地基与实验室分

开并加以振动隔离。

|苦I 8. 1 Gras...!，y 转台(由 QinetiQ 提供)
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陀螺仪要在固定的温度范围内工作，并且放置于表 8. 1 给出的 8 个(也可能多达 12

个)标准方向之一。陀螺仪加电并在预定的时间内使温度达到稳态，并对陀螺仪的信号

进行记录。该项测试要重复多次，重复的次数和持续时间取决于测试所需的精度，并由

通常的有关置信水平的统计规则 [9 - 11 J 来确定，并按照预定的通电间隔时间使陀螺冷却。

表 8. 1 陀螺仪稳定性测试轴向设置图

轴向 轴向加速度 I片制向的地球旋转分:!Jl: 1
位置

自转 输入 l 输入 2 rl 转 输入 l 输入 2 输入 l 输入 2

Up 上 N ~t W 西 + 1 。 。 。~osL 。

2 Up 上 W 两 S 南 + 1 。 。 。 -fkosL 

3 UI'上 s 南 E 东 + 1 。 。 - f}.'osL 。

4 UpJ二 E 东 N 北 +1 。 。 。 fkosL 

5 N ~t E 东 Down 下 。 。 。 - [k, inL 

6 N ~t UI'上 E 东 。 + 1 。 [k,inL 。

7 N :lt W 西 UpL 。 。 + 1 。 [k,inL 

8 N ~t Down 下 W 间 。 。 [k,inL 。

对次惯性级敏感器，在一次这类的测试中，敏感器的一组通电可能要持续达 1ho 对

于更高等级的敏感器，持续时间可能要许多小时和更长C

当对陀螺仪进行在某一特定轴线位置的一组操作时，再选择一新的取向并重复测试

过程。从不同的数据集中，各种系统误差效应和地球旋转效应可以被消除掉。对于每次

的测试运行要进行数据分析，找出i亥值的平均漂移率及其方差或散布。

陀螺仪逐次运行的稳定性要根据每一次工作过程中陀螺输出的平均值散布来评估。

在这些测试中，重力矢量与陀螺的输入轴不同轴。

陀螺漂移率的运行稳定性由测量得到的陀螺仪输出漂移值的平均散布来导出，该漂

移值是相对于陀螺仪一次工作中的平均值，对于一组操作中的每一次测试均计算该散布

值。该值可以由整个一组测试进行平均，但要注意避免包含任何无法解释的奇异数据。

图 8.2 表示出在单次工作时间中采集的原始数据形式。

(
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O
)
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组
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稳定性测试中采集的原始数据

表 8. 1 列出了双轴陀螺仪稳定性测试时典型的轴向设置，同时表明了沿每个矢量轴

上的重力分量和绕每个轴的地球旋转。在表 8. 1 中， N 、S 、 E 、W 分别为水平方向上的北、

南、东及西 ， il 是地球速率 ， 15.041 0/h ， L 为当地纬度角，[kosL 是地球速率的水平分量，

ilsinL 是地球速率的垂直分量。

地球引力被认为是作用于垂直向上的表观加速度，且其方向在本规定中为正。从这
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些测试得到的数据用于求解一组联立方程组，该方程组表达了与每个位置上的外部激励

有关的陀螺漂移。

例如，根据这一组测试结果，通过对敏感器输入轴与重力矢量相互垂直和同轴不同

的情况下所得到的信号平均值进行比较，就有可能确定与加速度有关的陀螺漂移(g 相关

漂移)值。这在下面的分析中说明。

在静态条件下，假定考虑地球速率分量存在，陀螺仪的输出(ω。)可以表示为

ω。 = Bf + Bgxαx + Bgyay +B",az (8.1) 

式中: Bf 是 g无关零偏 ;B萨 ， B霄 ， B萨是由分别作用在敏感器耳 ，y 和 z 轴上的加速度鸟，气，
αz 引起的g相关零偏。对于常规速率积分陀螺仪，这些轴对应于陀螺仪的自转轴、输入轴
和输出轴。

如果将陀螺的 z 轴置于与重力矢量一致且指向为向上和向下，则得到相应的测量结
果 m1 和 m2 可以表示如下:

{对于输入轴向上 :m! = Bf + Bgxg 
(8.2) 

对于输入轴向下:叫 = Bf - Bgxg 

系数 Bf 和 Bgx 可以从这两次测量结果的和与差中计算得到。同样，g相关零偏系数可
以通过将 y 和 z 轴与重力矢量对准进行测量来确定。

8.5.2 速率传递试验

速率传递试验的目的是检查把陀螺仪输出信号与输入运动相关联的标度因数的各
种特性及陀螺仪能够测量或"捕获"的最大和最小角速率。图 8.3 给出了此特性的示意
图。该图也显示了标度因数、分辨率、死区及阔值是如何定义的。

输出倍号 输出信号

最佳拟合直线 L/ 

(BFSL) 飞、/

二岁
标度因数

输入激励 输入激励

(a) ) LU ( 

图 8.3 陀螺仪的标度因数特性

( a) 元显著迟滞效应; (h) 有明显迟滞效应。
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在这些测试中，被评估的标度因数一般特性为:

( 1 )标度因数的均值及其散布:

(2) 速率转台的角速率改变时均值的变化，即其线性度;

(3) 环境温度改变时标度因数的均值变化;

(4) 陀螺仪响应的滞后。

对于"双轴"陀螺仪，如动力调谐陀螺，该形式的测试也可以评估两个输入或敏感轴

的正交性。这些试验采用精密转台来进行，该转有称为速率转白，如图 8.4 所示。

..俨

>.1:..________ _ 

i豆;三国I~、Jf

图 8.4 带有可控环境箱的速率转台( QinetiQ 提供)

这种设备有·能够安装陀螺仪的圆形有面已该台面能够以非常精确的角速度绕与

台面垂直的轴旋转，并受到非常精确的监视和控制。 该角速度可以从每小时零点几度

到每秒几百度的1[围变化。厂家目前提快的速率转台最大角速率约 3000 0/s 0 该设备

一般安装在大理石平台上，其旋转轴垂直于该白面，以提供隔离和稳定;对于工作速率

很高的设备常常加装笼罩以保证安全c 测试台也可能安装在环境箱内用于热评估，见

8.5.3 节 O

在速率传递测试巾，陀螺仪牢固地安装在转台t.使其敏感轴(或者是双轴敏感器情

况下输入敏感轴之一)与速率转台的旋转轴尽管不必同轴，但要与其平行。

速率转台有多种使用方式，但基本原理是将陀螺仪测量得到的角速率或角位移与速
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率转台给定值相比较。必须注意保证速率转台对于任何给定的测量不会"超出"规定的

角速率。速率转台典型的使用方式如下。
(1)在一典型的测试计划中，速率转台的转动速率从零开始，逐级分成一系列角速

率值，同时记录每一级的数据。旋转速度对于每一级设定的周期上保持常量，使得敏感
器的输出在记录前已处于稳定状态。施加的角速率在最大和最小的期望值之间递增变

化，如图 8.5 所示。在每一级，当敏感器处于平衡时，对陀螺仪信号进行记录。

驻留时引

| 稳定时间→←采样时l用→值
x
o

kmh 

。
峙
刷
刷J〔
篝

最小值
mm 

(-ve) 

图 8.5 速率转台步进序列

通过在期望的敏感器测量范围内施加周期性变化速率，此种形式的测试可以对标度

因数的滞后效应进行观测，有时称为蝴蝶领结或蝴蝶效应，它起因于陀螺仪的显示速率

相对于实际转台旋转速率的误差曲线的形状，如图 8.6 所示。

陀螺仪输出误差

阳峰值速率)
长驻留时间

旋转速率

图 8.6 速率传递试验的采样数据

(2) 这种方式其实是方法(1)的变异。在此方法中，旋转速率成阶梯状快速在一个

方向上从静止到最大旋转速率，然后逐步降低直到静止，之后以相反方向到最大值，然后

逐步到静止。在这种情况下，在每一步的"驻留"为几百毫秒以使转台达到稳定并记录陀

螺仪的输出信号。对于这种测试，在准确的时刻采集数据是至关重要的，该时刻由控制

汁算机进行协调。

当评估战术导弹应用的陀螺仪时通常采用这种速率传递试验方法。因为此试验能

155 



够以与导弹飞行相对应的时间内完成。这种所请的快速的速率传递试验在一定情况下

可以在小到 108 以内完成口这类测试的典型数据如图 8.7 所示。

陀镰仪输出误差 驻留时间非常短
(%峰值速率)

旋转速率

因 8.7 快速速率传递试验的采样数据

(3) 速率转台设定在恒定的角速率且在给定的完整圈数内采集数据。转台的旋转

由光学方法进行监控以给出高精度读数输出及控制。此方法用于高精度陀螺仪，如环形

激光陀螺仪，它们通常具有与一般的速率转台控制系统同样高的精度。

双轴敏感器的轴向正交性可以通过记录上述测试中第二个输入轴的数据进行检查，

该输入轴规定为垂直于表现旋转轴。对该轴的数据进行了系统误差修正后，残余速率为

输入轴非正交性造成的结果。

对速率传递试验所得数据的分析，→般是通过将陀螺仪的输出信号与其对应的转台

旋转速率相比较来进行，转台速率信号通常由测速电机测得。对-次测试序列中采集的

全部数据重复进行此过程，并采用最小二乘近似法通过这些数据构造一条直线。该直线

的斜率即为该陀螺仪的标度因数。为考虑任何的非线性趋势，可以用曲线来拟合数据。

这在数学上由多项式来表示，其系数确定了陀螺仪的标度因数非线性度。处理的输入输

出特性的典型曲线如图 8.6 和图 8. 7 所示。这些曲线显示出与理论的线性输入/输出曲

线的偏差。尽管有些理想化，但这些曲线说明了时间对记录的陀螺仪输出信号的影响。

对于较长的停留时间，就有足够长的时间使各种现象达到平衡，特别是热效应。此外，采

取较长的停留时间，通常有可能观测到力矩器的标度因数中的迟滞。然而，这对于非常

短的测量周期就不太容易。

陀螺仪可以利用速率传递试验提供的数据进行标定。从敏感器得到的输出信号与

精确施加的已知旋转速率进行比较，可定义其标度因数，例如每度每秒转速多少毫伏

(mV/(O) . s) 。

8.5.3 温度试验

陀螺仪性能随其壳体内温度改变造成的变化，可以通过将转台封闭在环境箱内来加

以观测，如图 8.4 所示。箱内温度…般从"零下"大约 -55'C升至 75 或 80'C。制冷一般

采用二氧化碳来实现，因此要注意废气的排放。典型的实验设备组成示意图如图 8.8

所示。

温度试验有多种方式可以采用，如允许陀螺仪的温度稳定，即"吸收"试验，或允许在

给定的周期内进行有控制的增加或降低，即热梯度试验。上面所提的速率试验在各种温

度下重复进行并记录陀螺仪的输出信号。采用此方法，陀螺仪标度因数可以在敏感器工
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速率转台

驱动电机

地板

\ 

温度试验设备示意图

作范罔内的各种温度下进行评估。典型的曲线如图 8.9 所示。随温度变化的关系可以

由数学表达式来表示，它可以存储于计算机中;如果陀螺仪安装有热传感器， 1亥表达式可

用来进行对温度变化的在线补偿。

图 8.8

(
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M回
单
指
阳
黑
夜

温度 /CC)

力矩器标度因数随温度的典型变化曲线

陀螺仪的其他性能参数随温度的变化可以类似地加以评估，即通过将陀螺仪放置于

环境箱内进行特定的测试，如多位置测试，并对陀螺仪的响应进行记录c 必须要注意施

加的热变化不会影响测试设备本身O

图 8.9

摇摆速率转台试验

此类试验的目的是确定陀螺仪及其相关电子控制电路对施加于敏感器输入轴的振

荡旋转的频率响应特性。通常，敏感器响应的带宽和固有频率都是在此测试中进行评
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估。测试设备与速率变换测试中所述的速率转台

非常类似。在该情况下，转台同样安装在合适的基

座上以提供稳定性，并施加各种预先设定频率的角

运动。转台需要在旋转轴上具有较低的惯性。摇

摆速率转台的图片如图 8.10 所示。

被评估的陀螺仪安装并固定到转台上，其敏感

轴与转台的旋转轴平行。要选择一个给定的最大

旋转速率和最大的摆动频率。摆动频率以预先确

定的幅度增量提高，直到最大值。在该序列每一频

率点上记录陀螺仪的响应恒，一直到最大值;然后，

频率值降低到起始状态。对各种的输入速率最大

值，一般要重复进行该测试。

由此类试验得到的结果通常画成增益和相位

图，对陀螺仪产生的信号的幅值和相位与转台施加

的扰动的实际幅值和相位进行比较。典型的响应

如图 8. 11 所示，从中可以推出带宽和阻尼因数。

。

g 

。

*Ij 
驾哥 军 100

10 100 

频率 1Hz

图 8.10 摇摆速率转台( QinetiQ 图片)

10 

频率 1Hz

100 

图 8. 11 典型的陀螺仪频率响应

这种信息用来确定敏感器的响应速度。这对于敏感器被用于提供反馈控制的场合

特别重要，如在导弹的自动驾驶仪中的应用。

8.5.5 磁灵敏度测试

此类测试的目的是检查和量化外部磁场对敏感器"漂移"特性可能造成的影响。测

试的形式与前面描述的多位置测试相同，另外加装一对亥姆霍兹( Helmholtz) 线圈，如图

8. 12 所示，能够在沿着被测敏感器的每个主轴方向上施加磁场。

初始时，使敏感器对准一特定的地理取向，线圈不通电，记录一定时间的陀螺数据。

然后给线圈施加适当的电流以产生期望的磁场强度，重复此测试。一般来说，要对相对

于陀螺仪轴不同的磁场方向进行完整的系列测试，在这些轴向上，磁场强度以合适的变

化幅值逐步增加到最大值。通常保持陀螺仪在试验中处于工作状态以消除任何逐次加

电效应，并且类似地，陀螺仪在首次测试记录前要使其处于稳定状态。

对记录数据要进行分析以确定每一系列测试的漂移速率的平均值。通过对每个磁

场的方向存在和不存在磁场情况下的平均值进行比较，确定漂移速率与施加的磁场强度

和方向的相关程度。常规陀螺仪的典型灵敏度如图 8.13 所示。
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亥姆霍兹( Helmho\tz )线圈( QinetiQ 图片)图 8. 12 
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8.5.6 离心试验

离心机给陀螺仪提供一种大的稳定或波动式加速度。一种离心机照片如图8.14所

示。离心试验的日的是研究陀螺仪对大加速度的响应以及确定敏感器处于工作状态或

静态状态时其承受大的连续或波动加速度的能力 C

ip;当

图 8.14 用于敏感器试验的离心机( Qinet咛图片)

此类试验通常为对惯性敏感器进行的一系列测试中的最后项目之一，因此要特别注

意避免对敏感器的永久性破坏c 研究陀螺仪性能包线的极限值时尤其如此。必须要注

意对敏感轴或多个轴进行对准，以便不超过陀螺仪最大转动速率，且对由陀螺仪敏感的

输入速率留有余量。此外，敏感器可以安装在逆向旋转转台上以消除离心机的旋转效

应。在此情况下，施加的加速度为与转台旋转频率一致的正弦形式。作用在陀螺每个轴

的加速度大小可以由旋转速度或敏感器离旋转中心的距离(即半径臂)进行控制。测试

时在陀螺仪附近增加一加速度计来提供对作用在敏感器上的加速度的精确测量。

为检查陀螺仪的加速度敏感度，施加的加速度逐步增加至给定的最大值。此过程对

陀螺仪不同的安装方向进行重复测试，目的是检查其沿不同轴的加速度敏感度。然后对

于施加在陀螺仪的每一项加速度值，对其产生的加速度输出信号的均值进行比较，并由

此可以计算出敏感器的加速度敏感度。 ì亥值可以与前面描述的多位置测试中得到的值

进行比较。在多位置测试中，加速度敏感度是在低加速度状态下估算出的。

在静态测试情况下，要对陀螺仪的一个特定参数或一系列参数先进行测试前的估

计。然后，该敏感器经受到如前所述的期望的平稳状态加速度，或加速度曲线，但敏感器

处于断电状态c 然后对陀螺仪进行重新评估，以确定性能是否发生任何变化。

8.5.7 冲击试验

此类试验的目的是测量陀螺仪对于施加的冲击的响应，并确定该敏感器对于施加的

极短周期(一般为毫秒级)的加速度的恢复能力 c 正如离心测试的情况，陀螺仪在测试过

程中可能处于工作状态或静态状态O

陀螺仪可以采用冲击台或振动台施加冲击c 当使用冲击台时，敏感器要安装到一重

的金属台上，并将该台从给定的距离上落到一合适形状的铅块上。而对于后者的情况，

给振动台施加一短周期单向位移，敏感器刚性安装在台面上[l2]C
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为测量陀螺仪在工作条件下对施加冲击的响应，敏感器按照适当的方向非常牢固地

安装到测试设备的台面上。在施加冲击前，先记录给定时间的敏感器输出信号。如有可

能，在施加冲击过程中且同样在冲击后的一定时间内记录输出信号。陀螺仪在冲击前后

漂移均值的对比能够表明该陀螺仪特性的瞬态或永久性变化。

当陀螺仪在静态状态下测试时，一般按照上面静态离心测试所描述的方法进行。同

样对被测敏感器在施加冲击加速度前后的有关特性进行比较。

8.5.8 振动试验

振动试验一般为陀螺测试的最后项目，这是由于测试对敏感器具有永久破坏的高风

险。必须特别注意要确保安装夹具的谐振不会放大所施加的加速度。建议在开始进行随

机振动试验前，一定要对用于振动台面上安装陀螺仪的结构件模态性能进行全面的

检查。

此类形式测试的目的通常有 4 个方面:

(1)调查敏感器出现谐振响应处的频率及其量值c

(2) 评估陀螺仪的非等弹性或加速度平方相关性。

(3)检查敏感器在特殊振动环境下的适应性和抗毁性。敏感器可以是静态也可以

是工作状态，这取决于具体试验的目的 c

(4) 估计敏感器在振动环境中输出信号的噪声特性变化。

振动台提供一种给敏感器施加各种形式振动运动的途径。这种设备有多种不同的

形式。通常，振动器具有一安装敏感器的白面。此台面通过电磁铁沿着确定的轴加以驱

动，电磁铁中通有所需频率和破形的电流。该台可以垂直振动或者旋转 90。并连接到一

滑动台上进行水平振动C 一种典型振动台如图 8. 15 所示。

罔 8. 15 用于敏感器ì~IJì式的振动台照片( QinetiQ 图片)

有两种形式的运动可以施加于试验台，即正弦振动或随机振动。对前一种情况，台

面的位移按照给定的频带作正弦变化，其加速度大小不会超过预先设定的值。而对于后
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一种情况，根据给定的功率谱密度和频率带宽给台面施加随机振动。

在振动试验过程中，可能有必要使用去磁线圈，这是由于某些振动试验设备产生非

常大的磁场。这些磁场会改变陀螺仪的漂移性能，如 8.5.5 节磁敏感度测试中所指出

的。因此，必须要注意保证正确地观测和分析真实的效应，而不仅仅是由测试设备引起

的假象。

最好先对陀螺仪在工作状态下进行低加速度量值的测试，目的是确定敏感器内部是

否产生谐振及发生谐振的这些频率。这样在检查被测的敏感器时，每个检测点的频率就

能远离那些辨识出的任何谐振点。敏感器要以合适的取向牢靠地固定到振动台上。测

试过程中，要在被测试敏感器或其安装夹具上安装一小的反馈加速度计以测量施加在敏

感器上的加速度值。振动台工作在反馈模式以保证测试时敏感器上施加的加速度的幅

值均匀合适。通常选择 19 范围的小的峰值加速度并且给敏感器施加正弦位移。振动频

率的变化从初始值的几赫慢变到上限值，通常在 10kHz 范围。这通常称为"正弦扫频"。

在此扫频过程中，陀螺仪的输出信号要连续监视以保证遇到的任何谐振不会破坏敏感

器，且记录出现谐振时的频率。对于陀螺仪其他的取向，这种试验可以重复进行以确定

无谐振频率区。

当测试机械式陀螺仪时，通常将其两个轴以相对于台面运动轴 45。的方向安装，目的

是使非等弹性零偏的效应最大化并使其易于辨识。在此情况下，陀螺仪的第三个轴则垂

直于该运动轴，且与主地理轴的一个轴对准。对陀螺仪进行测试，确定在所选的方向上

和适当时间内的平均和标准漂移偏差。给敏感器施加正弦运动，其振荡频率选择为远离

在初步"正弦扫频"测试中探测的谐振点。给陀螺仪施加预先选择的最大加速度并采集

其振动周期内的输出信号，振动时间一般为好几分钟。这种测试要对多个频率点上不同

峰值的加速度重复进行。对这些测试过程中采集的陀螺仪数据的统计值进行评估，并与

无振动条件下得到的均值零偏进行比较，以便对敏感器的加速度平方相关性加以评估。

非等弹性零偏系数可以通过确定每个频率上由振动引起的输出零偏的平均增加量，除以

适当的加速度平方进行计算。然后将此偏差的不同值进行平均以给出加速度平方(i)

漂移率的估计值。

正交效应可通过重复上面试验推导出来，但要将陀螺仪的输入轴与运动轴相垂直。

引人到陀螺仪输出信号的噪声分析可以通过检查振动试验中敏感器产生的信号的统计

值并与静止状态得到的相应值进行比较来完成，也就是说对试验前后的值进行比较。

为测试敏感器的耐久性、抗毁伤性及可恢复性，通常采用振动台的随机运动。试验

方法如前所述，但运动的频率和幅度在一定的频谱范围内连续地随机变化，该频谱由功

率谱密度的频率带宽来确定，功率谱密度用来表征该振动形式。该功率谱密度还确定了

安装在振动台上的敏感器在任意频率上所承受的最大的加速度。这就是所谓的随机振

动试验。

根据所检查的敏感器的使用情况，敏感器可以处于通电状态也可以不通电。例如，

如果是检查运输过程中的抗损伤性，敏感器可以在不加电状态振动几周或几个月。在这

种情况下，正如前面关于不加电情况的离心或冲击试验所述，要确定敏感器在测试前后

的特征，并进而确定其性能变化。如果是检查战术导弹某种特定的飞行状态，如气动力

较大时，敏感器在测试时将处于工作状态，但相关的振动谱施加的持续时间就会较短，可
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能仅 108 或更短。在此种形式的测试中，要记录振动前后陀螺仪的输出信号，从而确定在

振动试验过程中敏感器响应的变化所产生的影响。

当评估机械抖振式环形激光陀螺仪时，必须要仔细进行，以防止振动运动与敏感器
之间出现任何非代表性的相互影响，导致虚假的零偏误差。重要的一点是要将敏感器连

接到刚性底盘上，而且对这些敏感器要进行单独试验。

8.5.9 综合测试

在分析了敏感器对单一干扰如旋转或加速度的响应基础上，可以通过组合方式进行

某些有限的敏感器评估，例如:

(1)旋转和加速度组合方式。通过在大型的离心机上安装一结实的速率台，陀螺仪

可以绕其输人轴转动且同时在该轴上施加一加速度。

(2) 振动和加速度组合。通过在一大的离心机上安装一小的振动台来实现，能给敏

感器施加一加速度，同时在其一个或几个正交坐标轴上施加振动。

(3) 旋转与振动组合。可以通过在振动台上加装一耐抗振的速率转台来实现，并且

沿一个轴施加振动运动而同时再施加一旋转扰动，或者是在相互正交的多个轴上同时施

加这些干扰。

还有各种其他可能的组合形式，包括在这些组合试验中给敏感器施加冲击加速度或

热循环。

当评估陀螺仪经历主运载体可能经受的全环境时的响应时，这种形式的测试通常很

有价值。将组合激励所产生的敏感器响应与单一激励(如组合测试中采用的线加速度或

旋转)的期望值进行比较是很有用的。在实验室内可以检查任何异常现象，并且可以在

最终的组合测试进行之前，如实际的试飞前，确定基本的特性。必须要保证在实验室中

采用的扰动组合是真实的，并且不会超出主运载体的能力，从而也不超过敏感器规定的

能力。

试飞能够得到定性的评估而非确定性的分析，这是由于很难非常精确地确定全部的

输入激励。一般不可能用与通常的单一激励(如旋转或多位置测试)相同的精度来确定

该激励。

8.5.10 老化与储存试验

许多应用要求陀螺仪具有多年的"储存寿命一般为 15 年。并且在该周期最后仍

具有规范要求的性能。除了通过多次热循环和加强的振动测试来模拟运输以外，要提供

真实的加速老化或储存试验并非容易。评估老化的一种方法是通过类比或参照其他装

置中类似的已知元器件的特性，如永久磁铁，并确定敏感器在寿命周期内预计的磁通量

变化。这就使设计者对预计的性能下降留有适当的裕度。

评估老化的另一种方法是采用诸如多位置测试确定大量陀螺仪的特性，然后将其储

存到特定的环境中。按照 1 年或 2 年间隔时间，周期性抽取几个进行重新评估，这样可

以对敏感器性能的老化形式或性能变化提供指导，从而能够与预计的变化进行比较。在

随后的各种测试中，必须采用同样的测试程序以及同样标定条件的测试设备。
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8.6 加速度计试验

加速度计性能的检查通常采用→系列静态和动态测试程序，类似于前面描述的有关

陀螺仪的试验。然而，确定此类器件的特性所需的测试规模要减小[l3]O 例如，→般不需

要速率转台测试，并且多位置测试采用精密分度头即可完成。这种设备一般具有约 l'

(角秒)的定位精度，能够使加速度计敏感轴(输入轴)相对于重力矢量进行旋转。因此，

作用在敏感器输入轴的重力分量可以非常精确地改变。这种设备的图片如图 8. 16 

所示。

图 8.16 精密分度头照片( QinetiQ 公司图片)

当进行摆式加速度计测试时，要仔细安装敏感器，尽可能保证饺链轴不处于垂直

状态。这样可避免伎链处摩擦力的效应影响输出信号。在进行一系列评价加速度计

性能的测试之前，通常要进行初步测试，以保证加速度计功能符合厂家的设计。典型

测试包括通电后短时间( 10min - 20min) 观测输出以检查加温趋势并确定产生输出信

号的加速度阔值的大小。可以采用上述的精密分度头沿着敏感器的输入轴施加小的

加速度。

如同陀螺仪的测试情况，IEEE 已经发布许多加速度计测试方法的文献[7.8.14 J 。下面

章节集中在加速度计的二般测试技术、测试技术举例及分析方法上，以便对仪表的性能

进行评估。

8.6.1 多位置测试

这类测试的目的是确定加速度计的下列参数:

(1)标度因数;
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(2) 标度因数线性度;

(3) 零偏误差;

(4) 轴对准误差;

(5) 逐次启动重复性。

被测器件要牢固地安装到精密分度头上，并且一般来说，要记录加速度计敏感轴 4

种不同姿态时的输出信号，分别对应于作用在该轴 Og ， lg 、Og 、 -lg 的加速度值。在每个

位置上，记录一系列数据点，且整个测试可能要重复数次，根据此数据可以计算上述的性

能参数。对于某个固定温度下重力矢量的计算值与测量值之间残差的典型数据如图

8. 17所示。

8位置测试

360 

敏感器取向/ (0 ) 

。

问
立
\
h
w坦坦
德
领
部

多位置测试采样数据

对于逐次启动重复性评估，在一个给定位置上的测试至少要重复 12 次，对于测试中

所含的每个固定位置通常重复整个过程。→次加电稳定性测试的采样数据如图 8. 18 所

示。通常要监视敏感器在图 8.18 中所示的预热阶段的温度。这些测试有时称为"墓碑"

测试。

图 8.17

!~r二二十二
日才问

时间

逐次启动稳定性测试采样数据图 8. 18 

长期稳定性

对于这类测试，将敏感器固定在一特定的取向，记录加速度计的输出信号。测试的

持续时间可能是几小时、几周或甚至更长O 如同陀螺仪测试的情况，在对加速度计一个

或多个不同的取向重复测试过程前，敏感器要关断→定时间。在每个位置上都要检测试

验过程中的环境温度并做好记录，以便能够对加速度计输出信号进行修正，如图 8. 19 

所示。
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图 8.19 长期稳定性测试采样数据

8.6.3 温度试验

温度试验的目的是确定用于描述加速度计性能的基本参数随温度的变化;敏感器或

者处于均匀温升或温降(称为"保温")或者敏感器内具有温度梯度。在精密分度头上被

测的敏感器一般封闭在环境箱内，试验温度可低至零下，一般到 -55吧，并能升到高温，

通常为 75 "c或 80"C。图 8.20 给出了一种典型的试验方案。当加速度计处于高低温"

保温"状态时，进行各种测试以观测加速度计的特性，并记录加速度计在 4 种主要姿态时

的输出信号。这样就能够对测试过程中性能参数的变化进行估计，且在可能情况下，得

到其与敏感器温度的相关性。采样数据如图 8.21 所示。

加速度计

晰
=

图 8.20 热测试设备原理图

另外，加速度计的响应可以在不同的温度下降或上升率时加以检测。在这种情况下，

加速度计安装在给定的方位上，并且环境温度在给定的时间周期内及给定的范围内线性变

化。在此周期内，对温度进行记录，并对加速度计不同的安装方向，重复试验过程。
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图 8.21 加速度计参数的温度灵敏度

磁灵敏度测试

这些测试的目的是确定外部磁场对加速度计性能所产生的影响。测试采取与 8.5.5

节中陀螺测试类似的形式。敏感器安装在相对于重力矢量所期望的取向上，并且放置一

对亥姆霍兹线圈，使其在加速度计所选择的方向上施加一磁场。加速度汁的响应要在施

加磁场之前、过程中及之后分别进行记录。对加速度计相对于重力矢量和磁场不同的方

向以及磁场不同的场强通常要进行一系列重复测试。从这些测试中，加速度计在有磁场

存在时的性能以及它可能显示的特性变化，可以通过性能的变化与施加的磁场矢量间的

相关性加以评估。图 8.22 给出了一个磁灵敏度的示例。

8.6.4 

加速度计输出信号Ig

沿敏感辙磁场零E位置

。

磁通量密度/吏

一种加速度计的磁灵敏度图 8.22

离心试验

如同陀螺仪的离心测试情况，这类试验必须小心进行。一般这些试验安排在测试计
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划的后期进行。这些测试的目的是记录加速度计对于比重力加速度更大的加速度值的

响应，并对输入加速度最大值时的标度因数的线性度进行评估[叫。这种设备同样可以用

于检查敏感器对于施加的加速度超过输入轴推荐或设计的测量最大值情况下的恢复性

能及容限。这种形式的测试称为过量程测试。对于后面这些测试要特别小心，以避免造

成被测敏感器的永久性损坏。

采用的设备和测试形式与 8.5.6 节所描述的陀螺仪离心测试非常类似，其中敏感器

或者处于通电状态或者为断电状态。此外，将被测敏感器刚性地固紧到测试平台上也是

至关重要的。对于标度因数线性度响应测试，可将敏感轴与施加的加速度平行。表明残

余误差，即测量值与实际值差别的采样数据如图 8.23 所示。

沿着输入轴施加的加速度

A
υ
 

空
\
利
略
领
需

。

施加的加速度/g

图 8.23 离心测试的加速度计数据

当敏感器轴垂直于施加的加速度时，则可以检查不同轴间的干扰或正交性。在这些

情况下，加速度计将工作在通电状态，并且施加给敏感器的加速度以小步长增加，直到它

可以测量的最大值，然后逐步减小到零。在此循环中的每一步，加速度计的响应要按给定

的周期进行记录，并且将此响应与在分度头上进行的多位置测试的响应加以比较。这种

循环根据产生数据可信度所需的次数重复进行，并且在合适时，把敏感器旋转 1800 ，以记

录加速度计对于沿敏感轴相反方向加速度的响应。

敏感器在进行过量程测试时同样也处于工作状态，此时施加的加速度在标准允许最

大值以上以小增加量增加，并记录每一步增加后的加速度计响应。通常，如果测试敏感

器的目的不是到破坏的程度，在这些试验中一般使用的加速度为超出最大值 10% -20% 

的范围内。在过量程测试后，一般要重复至少部分的多位置测试，以确定加速度计未被

过量程测试造成永久性损坏。如果测试目的是损坏该敏感器，则多位置测试可以确定敏

感器损坏后的新的特性。

当在正交的两个轴上同时施加一大的加速度时，敏感器可以按照相对于施加的加速

度矢量成 45。的角度安装到离心机上，从而确定其响应。如同常规的轴向安装一样，敏感

器在施加的加速度逐步递增至最大值过程中，要记录每一步的响应，然后逐步减小至零。

通过这种形式的测试，并将记录数据与之前测试中得到的预测值加以比较，可以对大加

速度状态时的轴交叉灵敏度进行估值。
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对于某些类型的恢复性测试，敏感器将不工作。在此情况下，通过诸如多位置测试
来确定敏感器的特性，然后对敏感器进行断电状态下的离心测试。进而重新确定敏感器
特性，以确定加速度计性能特征的变化形式。

另一种形式的动态测试是将加速度计安装到一模形物上，通常为 30。或 600 ，使斜面
法线的指向远离旋转轴。敏感器输入轴的取向要进行对准，使得在离心机静止时，它能
敏感特定的或期望的重力矢量分量。当加速度计旋转时，该重力矢量分量可以通过施加

加速度进行归零，因此，加速度就可以动态地从零位取值。

8.6.6 冲击试验

这些试验的目的是检查加速度计对施加的冲击的响应，或评估器件对施加的这种持

续时间非常短的加速度的恢复性能，持续时间一般为毫秒级[叫。如同上面描述的离心测

试情况，加速度计在测试过程中可能工作也可能不工作。

所使用的测试形式和设备与 8.5.7 节所描述的评估陀螺仪对于施加冲击时的响应

情况非常相似，此处不再重复。

8.6.7 振动试验

如同陀螺仪测试，振动一般是对敏感器进行的最后-类测试，原因在于它对加速度

计可能会造成永久和不可逆的损坏。所用的设备类型与 8.5.8 节所讨论的相同。

这些测试的目的通常包含 5 个方面:

( 1 )调查敏感器的谐振响应;

(2) 评估加速度计的振摆误差;

(3)检测仪表的频率响应:

(4) 检测器件在特定振动环境时的恢复性，根据测试的目的，加速度计可能通电也

可能不通电;

(5) 评估加速度计在振动环境下产生的信号噪声特性的变化。

测试采用的设备与 8.5.8 节关于陀螺仪振动环境试验中所采用的设备相同。另外，

如同该节所述，传递给敏感器的运动可能是随机的也可能是正弦形式。

通常，要对加速度计进行-系列通电状态的初始测试，目的是确定敏感器可能激发

的任何谐振频率及幅度。这使得进行敏感器检查时，能远离仪表可能产生谐振的频率

点。进行这种所谓的谐振搜索与 8.5.8 节描述的陀螺测试的方式相同，即采用所谓的正

弦扫频。要注意 8.5.8 节给出的有关提醒，包括关于将夹具或安装底座可靠地栓接到测

试台上，并且还要对安装底座进行全面检查以检测各种谐振。

振摆校正是当摆式加速度计经受线性振动运动时，由于摆的强迫运动而产生的零

偏。当沿着与输人轴成 45。方向施加运动，且处于包含输人轴和摆轴的平面时，就会出现

此零偏。此误差大小的评估通过调整对被测加速度计的指向来进行，使得沿着如上所述

的-个轴施加振动运动，从而能够对此零偏加以观测。调整时必须仔细进行，通常把加

速度计安装到一个精密加工的夹具上，并对敏感器按照规定取向进行定位。

安装的精度可以在敏感器通电状态下检查，将振动台精确地旋转 45 0 ，使敏感轴即输

入轴处于水平，并且保证其指示为零 g 输出 O 调整传感器的定位以给出精确的零 g 输
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出。然后，振动台再精确回转 45 0。为监控施加的运动，还要加装一控制加速度计;也可

以在测试底座上加装其他敏感器来监控各正交轴向的运动。

首先，通过采集短时间的数据对加速度计的零偏加以观测。然后再给敏感器施加给

定频率及加速度的振动运动。记录加速度计的输出信号，记录时间一般为 lmin ，必要时

对信号进行滤波。对零偏的变化加以评估，并且除以峰值加速度平方以给出振摆误差

值。测试重复进行多次以给出该误差估计的置信水平，并且以不同的频率和峰值加速度

进行重复。选择的每个频率应远离任何谐振频率。最后，根据计算值短阵可以估计出平

均值。

加速度计的频率响应通过将加速度计牢固地安装到振动台上，并在敏感轴方向上施

加正弦振动来确定。在任意一次测试中，峰值加速度保持常值，而频率在给定的带宽范

围内变化，一般为 25日z -2kHz。对加速度计的输出信号进行记录，并采用传递函数分析

仪与压电晶体得到的参考信号进行比较。这样能够得出增益和相位的响应，如图 8.24

所示。
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图 8.24 加速度计动态响应

评估加速度计振动环境的恢复性能可以采用与已经描述过的有关陀螺仪评估相同

的方法。这在 8.5.8 节中进行过详细讨论。利用记录数据以及计算的统计数据结果，能

够对该器件经受振动运动所产生的噪声特性的变化进行估计。

8.6.8 组合测试

这类测试有时对估计加速度计在真实环境下的性能是合适的，此时敏感器上作用有

各种力或干扰的组合。对这种形式的测试，其基本原理已在 8.5.9 节针对陀螺仪的评估

进行了描述，这里不再重复。 8.5.9 节关于超出应力范围时对敏感器造成损害的问题所

给出的提示在此也同样重要。

8.6.9 老化与储存试验

8.5.10 节对陀螺仪此类测试中所描述的问题、基本原理和限制条件等适用于加速度

计测试。有可能某个机构代表项目对这些问题进行研究，对特定的运载体所采用的加速

度计和陀螺仪同时进行评估。一般来说，与摆式加速度计有关的储存与老化问题集中在

永久磁铁的性能退化上。所以，标度因数的变化可以根据采用的磁性材料的知识进行

预测。
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8.7 标定与误差补偿

8.7.1 概述

敏感器通过对其产生的模拟或数字信号与已知的输入运动加以比较进行标定。这

样，从速率变换测试中，陀螺仪的输出信号可以与精确已知的旋转速率进行比较，且标度

因数可以确定到如多少毫伏/(度·秒)的旋转速率。类似地，采用重力矢量作为精确的

标准，也可以确定加速度计的标度因数。

误差补偿有几种不同的级别可以采用。但是，基本的思路都是相同的，即修正可预

测的一种或多种系统误差对敏感器精度的影响。另外，基本的要求是误差过程可以用方

程来表示并进而加以数学建模，并且可以得到对应于干扰作用(如温度或加速度)的信

号，而且可以按照需要的精度进行测量。

可预测的误差分量可以从性能观测值中进行估计，并以相反的意义用于对敏感器性

能缺陷的修正或补偿。这种方法经常取决于误差表达式中使用的常数系数，但对于要求

更高的应用或复杂的误差特性，通常采用多项式表示。

可能的误差补偿范围可以从采用一个常数对整批仪表进行单一误差参数的修正，到

采用复杂的时变多项式进行单个仪表的多参数补偿。前种类型的补偿采用从例如"生产

线"评估得到的平均数据，并且它主要对特定的一类或设计的敏感器呈现的系统性误差

趋势进行补偿。另一种极端情况需要通过一系列实验室测试，确定每个敏感器的特性，

然后根据测试结果对每个敏感器的性能进行修正。在这种情况下，对每个敏感器观测误

差的误差系数进行定量评估，从而对观测的测量值进行已知的系统性误差加以修正。利

用现代计算机和数据存储技术，这种方法已变得更为可行，并且已经用于 MEMS 敏感器

技术来获得高性能的器件。

前一类型的误差补偿在系统级上通常非常容易实现，特别是当每个器件被视为相

同时更是这样。对于后一种情况，补偿处理较为复杂和困难，这是由于补偿的程度从

一个系统到另一个系统会有所不同。当然，每个敏感器都会有其自身的一套误差系

数，必须读到系统处理器中。用于修正的系数可以以电子形式存储到每个敏感器内的

"芯片"中。但是，这种方法确实为每个敏感器性能的显著改善提供了较大的余地，从

而也给它们所组成的系统带来明显的改善。补偿方法的选择通常是各种因素间的折

中，但主要是在实现的难易程度与敏感器精度改善所获得的好处之间的平衡。当然，

另一个考虑在于确定详细特性需要的额外成本与使用更为精确仪表所付的代价之间

的折中。

陀螺仪与加速度计中产生的常见误差类型曾在第 4 章~第 6 章进行了描述。下面

给出了一些例子来说明在采用不同类型敏感器的系统中如何对这种误差进行建模，并加

以补偿。

8.7.2 陀螺仪误差补偿

如第 4 章所述，常规陀螺仪提供的旋转速率的测量值(w，) ， 可以根据绕其输入轴施
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加的速率(ωx) 用下列表达式表示:

Wx = (1 + 5x )ωz+M，ωy+Mzω， + Br + B y;; a. + B~α， + B .. "，a ，α% + nx (8.3) 

式中 :αx 和 αz 为陀螺仪分别沿其输入轴和自转轴的加速度 ;Br 为与 g 无关的零偏 ;By;;，

Bgz 为与g有关的零偏系数;B阳为非等弹性零偏系数 ;nx 为零平均值随机零偏;矶 ，Mz 为
交叉藕合系数 ;5. 为标度因数误差，它可以用 ω 的多项式形式来表示标度因数的非线

性。

如第 4 章所述，每项误差系数都具有可重复分量和不可重复部分。乱，风，歧，矶，

Bgx , Bgz 和 B峭的可重复分量为可测量量，因此，对它们的效应可以进行补偿。试图对工

作时的随机误差进行补偿是不实际的，这种效应只能由敏感器的精心设计和制造来加以

控制。

对双轴陀螺仪(如动力调谐陀螺仪)产生的零偏和标度因数误差也可以采用上述类

似形式的表达式进行建模。对于光学陀螺仪，如环形激光陀螺仪，加速度敏感误差可以

忽略不计，且速率测量值对于很多应用可以建模如下:

w. = (1 + 5.)ωx+MYωy+Mzω% + Br + n. (8. 4 ) 

与机械敏感器一样，固定零偏、交叉祸合及安装固定标度因数误差一般可以测量到足够

的精度，以进行某种有效的补偿。其他的误差可预测性较弱，因此不能通过此处所考虑

的形式进行在线修正。

8.7.3 加速度计误差补偿

按照第 6 章所述，由加速度计产生的测量值(ãx ) 可以根据施加的加速度和敏感器误

差系数用下列表达式表示:

ãx = (1 + 5x)ax + Myay + Mzα% + Br + Byaxay + nx (8.5) 

式中 :αx 表示施加在敏感轴方向上的加速度;凯和 α 为施加在垂直于敏感轴方向的加速

度 ;SX 为标度因数误差，一般用多项式形式表示以包括非线性效应;矶和 Mz 为交叉轴藕
合因数 ;Br 为测量零偏 ;Bv 为振摆误差系数 ;nx 为随机零偏。

一般来说，固定零偏、交叉搞合及标度因数误差系数可以测量，因此可以采用修正方

法补偿这些误差的可重复分量。在存在慢变的加速度时由振摆效应引起的误差也可以

在很大程度上进行补偿。但是，随机零偏和振动相关的误差则无法精确补偿。

8.7.4 关于误差补偿的进一步说明

补偿技术旨在通过测量适当的误差系数，并利用这些值对测量值加以修正，以除去

惯性敏感器中可预测的误差项。这些通常在系统软件中实现。除了敏感器误差补偿外，

通常对各种系统误差也要进行补偿，如敏感器安装误差等。这些误差可以量测，因此，它

们对系统性能的影响也是可以预测的。

从第 4 章~第 6 章的讨论中知，测量的系数随时间、温度、振动、施加的运动以及逐

次工作而变化，而正是这些变化最终决定了系统的性能。当不可能对大多数的这些误差

加以补偿时，温度补偿常常是获得给定的性能目标的主要因素。
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热效应对零偏和标度因数误差的影响可能会非常明显且经常难以精确建模。这是

由于在某些敏感器中，特别是机械陀螺仪，敏感器内部的温度梯度会改变其许多元器件
性能。这样，通常对于非常精确的惯性系统，要极为严格地控制其敏感器的温度。因此，
这种系统可能会具有较长的预热时间。但是，这当然缓解了对复杂且困难的热补偿的

要求。
应用补偿方法所能得到的精度取决于"误差"方程中的系数代表实际敏感器误差的

精确程度。这个表达式通常作为时间、敏感器的使用环境及使用频度的函数而变化。对

于更为苛刻的应用，可能有必要定期对敏感器进行重新标定，以保证补偿程序对特定应

用需求的有效性。

8.8 惯性导航系统的测试

根据惯性导航系统的形式和种类，可以对整个惯性导航系统或只是惯性测量装置进

行实验室测试。通常，当系统的开发达到实验室测试程度时，对采用的组件级敏感器的

特性已非常了解，测试的目的与"组件级测试"也有所不同。经常要进行类似的测试，但

目的是检测系统性能，例如，系统性能与根据分组件惯性敏感器性能知识所预测的结果

一致。有时，这些分组件间存在不利的相互作用。这类实例包括振动敏感器间的串扰或

安装到同样结构上的机械抖振式环形激光陀螺仪的闭锁特性变化。制造厂家希望检查

生产线上制造的器件是否满足设计规范，而用户也希望确认惯性系统能满足其特定的使

用要求。

一般来说，这类测试包括将惯性测量装置或一套完整的导航系统。安装到多轴台

或测试设备上。然后可能对该组件转动一系列精确已知的角度，并定位到相对于当地

重力矢量的不同取向上，如图 8.25 所示。主要的敏感器误差则可以从该组件在每个方

向上得到的加速度和旋转速率的静态测量值确定。朱斯(J∞s) 和克洛格曼( Krog

mann) [叫描述了此类方法在一个有关采用常规敏感器的系统中的应用实例。被测组件

放置在一台精密三轴台上，采用一系列常值速率测试和多位置测试实现对主要误差源

的辨识。

还有另一种方法，系统误差的估计可以通过对组成整个捷联惯性导航系统的惯性测

量装置进行测试而获得。在此情况下，在导航参考坐标系中由导航系统得到的旋转角度

和/或者线性加速度的估值可以用于导出下面讨论的各种系统误差。对于后一种方法，

布朗等人[ 16] 描述了一种针对含有环形激光陀螺仪的惯性系统测试的例子。在所述的方

案中，该装置通过两自由度转台顺序进行转动。在每次转动即将开始前，系统完成一次

相对于导航坐标系的自对准。然后系统本身跟踪转台每次的转动。利用计算的姿态信

息，通过将测量加速度转换到导航参考坐标系中，在每→次旋转完成后，立即计算加速度

在导航参考坐标系中的分量。计算加速度中的误差可能是加速度和角速率测量误差的

组合的结果。通过对装置进行专门选取的一组旋转，就有可能获得主要敏感器误差的估

计。这类方法的一个可能的优点，是不需要采用高精度和昂贵的测试台，因为装置相对于

当地重力矢量的定位并非特别严格。
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旋转序号 起始位置 转动 测试位置

yJ-z 绕Y转90。 J 
y 

2 X,) 绕x转90 J.z 
x 

3 J.z 绕 x轴转一180
0 x 

x ?l 

4 

可
绕x转90

0 J 
y 

5 J 绕Y轴转一180 0

y1X y 

6 绕y轴转90。 ι y1X 

7 yJ- z 绕x轴转90
0 L0 

~ z 
8 绕z轴转90

0

I X 

z x二l，z9 

俨
绕z轴转 180

0

10 XY 绕z轴转90
0 L二y

11 LLy 绕z轴转一90。 yJ- z 

图 8.25 捷联惯性测量装置的测试旋转方案
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下面给出了一个建议的测试方案，能够对惯性测量装置或整个惯性导航系统进行详

细检查。

静态加速度测试。将导航系统安装到水平台上，使其每个敏感轴分别指向上和下

(六位置测试) ，有可能得到相对于一组基准安装面的加速度计零偏、标度困数误差和敏

感轴安装误差的估计。这些估计值可以通过对各种组合的加速度计测量值求和及求差计

算得到。

静态速率测试。通过检测系统在预先设定的时间周期内，以及该装置多个不间的安

装方向所给出的角速率测量值，有可能从中得出陀螺仪固定零偏和与 g 相关的零偏。如

同前面的测试，求和及求差的方法可以用来分离各种误差分量。

角度测试。采用一台精密多位置测试台，惯性测量装置可以转动非常精确的已知角

度。通过对这些已知的旋转角度与由陀螺仪给出的速率输出积分导出的这些旋转角度

的估值进行比较，就可以求出陀螺仪测量值各种误差的估值。例如，如果转台顺时针和

逆时针方向旋转过相同的角度，陀螺仪对于壳体安装误差的估值连同陀螺仪零偏和标度

因数误差就可以求出。

惯性导航系统多位置测试。此方法把敏感器缺陷的传播，作为在导航参考坐标系中

导出的加速度分量的误差。只要进行足够数量的旋转测试，这种方法就可用于求取含有

常规陀螺仪的捷联系统中大部分主要敏感器误差的估计。

在对特定装置的测试选择合适的一组旋转中，通常包含绕每个轴旋转 90。和 1800 。

对于包含常规陀螺仪的系统测试，符合此要求使得陀螺仪的固定零偏、与 g 相关的误差

和安装误差以多种不同的线性组合出现在测量方程中，并因此变为可观测量。此外，在

各单独的方向测试时，必须保证装置的每个轴与当地垂直线对准，包括向上和向下两个

位置，以便对加速度计零偏、标度因数误差和安装误差加以辨识。满足这些要求并可以

采用两自由度测试台来实现的一组旋转示例如图 8.25 所示。

实际上，上面描述的一组测试可以按照递归的方式实现，利用一次测试得到的误差

估值来更新或修正下次测试使用的误差模型。可以采用不同的信号处理方法求取系统

误差的估值。对于这里所述类型的实验室测试，一般使用最小二乘法来计算误差的幅值

就够了。卡尔曼滤波技术常常用来作为最小二乘法的另外一种选择。

完成这些测试过程后，通常还要单独进行速率、离心及振动测试，目的是在符合实际

使用所期望的动态条件范围内对的系统性能进行评估。

8.9 半实物仿真测试

目前导弹设计师和工程师广泛采用的一种评估形式称为半实物仿真测试，这是计算

机技术巨大发展的结果。这种形式的测试通常用于项目的研发阶段，目的是确定诸如导

弹性能的准确估计。有时将惯性敏感器，但通常为完整的惯性系统，安装到测试设备上。

这通常为一多轴测试台，如图 8.26 所示，它可以精确地再现系统在工作寿命期内可能经

受的角运动，如导弹的飞行。一般说来，测试设备仅限于作角运动。被测器件的信号输

出通过合适的接口连接到仿真运载体的运动和性能的计算机上。计算机上的数学模型

同样产生输出信号以控制测试设备，从而形成一种采用实际的硬件并实时运行的仿真，
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图 8.26 用于导航系统测试的气轴转台 (CPE 图片)

能够对复杂系统在各种飞行状态下真实的性能进行评估O
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第 9 章捷联系统技术

9.1 概述

在前几章，已经叙述了捷联导航系统的基本原理，以及提供必要的角速率和比力加

速度的测量值所需的敏感器。本章将讨论捷联系统技术的其他方面。

9.2 捷联导航系统的组成

正如前面讨论中所指出的，捷联惯性导航系统大体上由一组惯性仪表和一台计算机

组成。然而，由于随后就会明白的一些原因，这种系统可以再分解为以下组成部件:

(1)仪表组件;

(2) 仪表的电子部件:

(3) 姿态计算机;

(4) 导航计算机。

这些部件是构成一个完整捷联导航系统的基本组成部分，其示意图如图 9. 1 所示。

这些部件将与必需的电源和接口电子部件一起安装在壳体上，然后再安装到要求机载导

航能力的运载体上。尽管常常假设捷联导航系统是刚性固定在运载体上，但通常还必须

把该系统安装在减振基座上，以便与运载体在该系统特别敏感的某些频率的振动相

隔离。

图 9. 1 捷联惯性导航系统的组成

尽管这里主要关注一个完整惯性导航系统的工作过程，但是在一些应用中并不需

要全部的导航功能。例如，在一些近距导弹应用中，一般只需要用角速率和比力的惯

性测量值来进行飞行控制 O 在这种情况下，仪表组件和仪表电子部件这两个部件就可

以构成所谓的惯性测量装置( IMU) 。对于只要求姿态和航向信息的其他应用，就需要

把惯性测量装置与解姿态方程式的一个处理器相结合。结合后的系统称为姿态与航
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向参考系统(AHRS) ，这里把处理器称为姿态计算机。有时， AHRS 与多普勒雷达相结

合就形成一个导航系统。最后，再增加一个解导航方程式的计算机就
构成完整的惯性

导航系统。

在下面几节中，将分别详细介绍上述捷联惯性导航系统的各组成部分，
并对是否需

要内部电源和减振基座进行讨论。

9.3 仪表组件

9.3.1 正交的敏感器结构

仪表组件通常包括分别提供角速率和比力测量值的陀螺和加速度计。
捷联惯导系

统包含 3 个单轴陀螺(或 2 个双轴陀螺)和 3 个单轴加速度计。这些仪表全部装在一个

刚性块上，该刚性块可直接或通过减振基座安装在运载体的机体内。大
多数情况下，仪

表的敏感轴在笛卡儿坐标系中是相互正交的，如图 9.2 所示。

陀螺 3\......... I 

计人可白

/ 
./" 

加速度计 2γ

图 9.2 正交的仪表组件结构

正交的敏感器结构使角速率和比力在 3 个相互垂直的正交方向的分量能被直接测

量出来，提供执行捷联计算任务所需的信息。

如上所述，采用双轴敏感器(如动力调谐陀螺仪)代替单轴速率
积分陀螺仪的系

统就可以少装一个敏感器。双轴敏感器结构还可提供一个额外的
速率测量值。通

过仔细选择 2 个双轴敏感器的相对方向，其中 1 个陀螺提供的冗余测量值就可用于

监测另一个陀螺的性能，因而可以作为自检设备的一部分。当然在
实践中，对这两

种陀螺进行选择时还要考虑许多其他因素，而且它们的各种不同
性能已在第 4 章进

行了讨论。

现代敏感技术提供了各种各样的新途径，因而出现了其他一些仪表
结构形式。例

如，一对正交安装的多功能敏感器或单个的 3 个一组激光器配上合适的加速度计就可构

成一个仪表组件。这种敏感器已在第 5 章和第 6 章加以介绍。
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9.3.2 斜置的敏感器结构

从理论上讲，还可以把这些仪表定位在其他方向，不同于图 9.2 所示的正交结构。

只要测量值可以表示为角速率和比力的正交分量的独立线性组和，这种结构形式就起作

用。然后，正交分量可以作为捷联处理任务的一部分从测量值中提取。这样的仪表结构

形式称为斜置的敏感器结构形式，在某些应用场合有优势。一个应用实例是 7. 7. 1 节中

讨论的硅器件。

斜置的敏感器结构主要应用于需要在线故障检测和故障保险工作的场合，这些将在

9.3.4 节中予以讨论。然而，这种结构还可用于以下这些情况，即一个运载体的单轴旋转

速率超过一个陀螺的额定工作范围，而这种陀螺具有适合于特定用途的性能特征。安装

陀螺时通过使其敏感轴与运载体的高速率轴形成一个夹角的方法，就可以确保该旋转速

率的解算分量不超过敏感器的最大值。在斜角给定的情况下，就可利用斜置敏感器提供

的测量值来计算运载体的高速率轴的旋转速率。下节讨论采用这种结构形式的一个实

例，实例中系统采用 2 个双轴陀螺。

9.3.3 采用双输陀螺的一个斜置敏感器结构

2 个双轴陀螺可以以对称形式布置，如图 9.3 所示。图中给出运载体的轴坐标系

OXbYbZb 与陀螺的两个轴 OXtYtZt 和 OX2Y2Z2。陀螺的自转轴位于 OXbYb 平面，在 OX t 和
OX2 方向，与 OXb 的夹角为 φ 。

陀螺 l 陀螺 2

自转轴飞X，

z 
2 

输入轴

、y二

X, X h 
-~ω 

, 
, , , 

、
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、
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、
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、二

，-阮"-、伊
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、
、
、
、
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、
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、
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、
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、、，
言 4
，甲、

z b 

图 9.3 双轴陀螺的斜量结构形式
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绕运载体各轴的旋转速率分别用矶、凯和 ωz 来表示。这种特定的结构形式可
用于绕 Xb 轴的旋转速率(矶)超过陀螺的额定工作范围时的情况。对于图 9.3 中所

示的这种结构，陀螺所敏感的旋转速率的、的、ωc 和的可以用运载体的各个速率

来表示:

陀螺 1 : 

(ω，sinφ+ωyCOSφ)ωz 

的 - !i !i 
(ω.sinφ+ω.CoSφ)ω "-----"---- + -

的-55
(9. 1) 

ωn=(ω，sinφ-ωyCOSφ)ωz 

U !i !i 
式中 :φ 是每个陀螺的自转轴和运载体轴 Xb 之间的角位移的绝对值。运载体速率的估算
值可通过加减陀螺提供的旋转速率测量值求出，如式(9.2)所示，式中 A 符号用来表示估

算的量。

陀螺 2:

吼
一-
A

φ
二二

-
A

φ
-一

，、

W , = 
(ωA +ωB +ωc +ωD) 

2/isinφ 

<

ωy -
(ωA +ωBωcωD) 

2/icosφ 
(9.2) 

Wz 

(-ωA +ωB +ωcωD) 

2/i 

此公式实际上是测量值方程式(9. 1)的最小二乘解。

每个陀螺所敏感的凯的分量等于 ωx 乘以方向角 θ 的余弦，θ 是运载体轴 Xb 与陀螺

输入轴之间的夹角。对于这里考虑的仪表结构形式:

θ= cos 丁子) (9.3) 

如果绕 Xb 轴的运载体最大速率是 12∞。18 ，陀螺能测量的最大速率是6∞。18 ，那么在

绕其他轴没有运动的情况下，θ 角必须大于 600 ，也就是说，图 9.3 所示的自转轴(φ) 的角

位移量不应超过 45 0。一般说来，考虑到绕运载体其他轴的旋转速率，φ 的值还要再小于

这个数字。

为了利用这种斜置敏感器结构形式来满足一些特定的性能要求，与常规捷联结构形

式相比，必须采用更高品质的陀螺仪或者更精确地补偿敏感器。可以证明，在采用斜置

敏感器结构的惯性系统中，对敏感器所提供的旋转速率测量值的零偏与安装对准精度的

要求更为严格。

从公式(9.2) 可以看出，用 8的、8的、8ωc 、8的表示的 4 个速率测量值的零偏以及斜

角 φ 的误差会引起绕运载体轴的速率估算值的零偏 8矶、8ωy 和 8吼，用下式表示:
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(8ωA + 8ωB+ðωc + 8ωD) 
- (W A + 的 +ωc +的)一些道Lsφ

2/isinφ'- -U' 2/isin2φ 

(8ωA + 8ωB - 8ωc 斗 8ω。)
(ωA +的 -ωc +ωD) _ ~一τ丁8φ(9.4)

却2cosφ 2./2cos

8w. = i -8ωA + 8ωB + 8ωc - 8ωD) 
ω= 

2.12 
结果显示，采用斜置敏感器结构形式可以放大测量零偏对在 z 或 y 方向的旋转速率估算

值的影响。此外，该系统还对敏感器的安装误差特别敏感。因此，为了获得运载体速率

的精确估算值，需要知道斜角的精确值。在困 9.3 所示的情况下，即陀螺的敏感轴相对

于潜在的高速率轴有较大的角度时，这一点特别重要。

一般说来，基于传统角动量陀螺仪的斜置系统主要用于运载体速率只在短时间内超

过敏感器的最大角速率测量能力的情况。在高旋转速率有可能持续存在的许多应用情

况下，光学速率敏感器，如环形激光陀螺或光纤陀螺，被认为是现在的最佳解决方案，因

为它们具有测量高旋转速率的能力，而且可以提供极好的标度因数线性度，尤其是环形

激光陀螺，它可提供优异的标度因数性能。

9.3.4 冗余的敏感器结构形式

由于安全和可靠性的原因，在许多应用中要求导航系统具有在线故障检测和故障保

险工作能力 [1 -3] 。为了利用捷联系统来满足这一目的，需要增加敏感器来提供冗余的测

量值。采用正交结构形式，通过增加敏感器来探测运载体每个轴的旋转速率和加速度，

就可实现这一目的。另一个更常用的方法是采用斜置敏感器结构形式。例如，一个采用

4 个双轴陀螺和 8 个加速度计的斜置敏感器系统可用于向飞机的飞控和航电敏感器装置

提供4 倍的冗余度。为满足这一目的，陀螺的输入轴应平均分布在一个圆锥体上，该圆

锥体的轴要与飞机的俯仰轴重合。加速度计可按相同的方式确定方位。

表 9. 1 列出这种系统提供的 4 个独立速率信息源，表中的和仇是绕第 i 个陀螺的 Z

和 y 输入轴测量的速率 ，KI 和凡是几何常数。对这里所考虑的仪表结构形式来说， KI = 
1Iji ，几= 112。对于飞机机体各轴上的加速度，也可写出类似的方程式。敏感器的这种

配置形式可提供高的可靠性，具有"带故障工作和故障保险"的故障容忍能力。在参考文

献[ 1 ]中对这种配置形式给予了详细讨论。带故障工作是指故障必须被检测到并被确定

位置，而且该系统能够动态地进行重新配置。故障保险是指检测故障的能力，并确保不

影响系统的安全。为了用一个正交敏感器结构来达到相同程度的冗余度，就需要 8 个双

轴陀螺和 12 个加速度计。

表 9.1 由采用 4 个双轴陀螺的斜置敏感器系统提供的速率信息源

信息源

俯仰速率 滚转速率 偏航速率

Kl ( ω1. +ωly) Kl ( ωlx -Wly) Kl ( ω3. -ω3y) 

Kl ( ω.2x + ω2) ) (ω1. -ω2y) - Kl ( ω3. 一 ω3) ) (ω2. -ω2y) - Kl ( ω1. -ωly) 

Kl ( ω3. +ω3y) K2 ( ω2.ω2y) - K2 ( ω如 -ω4， ) (ωh … ω4r) +K1 ( ωh 叩 ωly)

Kl ( ω如 +ω4r) (ω4.ω4r)+K1 ( ω3.ω3y) K2 ( ω1. -ω2y) + K2 ( ω如 -ω4y)
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对冗余捷联敏感器结构形式感兴趣的读者可参阅有关这一主题的许多优秀论文，包
括本章结尾给出的参考文献[2] 和参考文献[3] 。冗余敏感器结构形式将在叙述Segway

机器的 15.4.5 节中作进一步讨论。

9.4 仪表的电子部件

仪表的电子部件是指操作惯性敏感器所需的专用电子部件。典型情况下，该部件包

括仪表电源和读出电子电路，后者以导航处理器和计算机(若有的话)所需的形式提供信

号。确切的要求取决于所用仪表的类型及所需性能的高低。

对于大多数应用来说，要求惯性敏感器提供的电子信号是数字格式，以便直接输入

到计算机。尽管许多敏感器本身提供的输出信号就是数字形式，但是并非全都如此。提

供模拟输出时，就需要把信号转换成数字形式。此模数转换过程构成仪表电子部件的一

部分。

来自惯性敏感器的输出信号通常以增量形式提供，也就是说作为分别对应短时间 T

内所测角速率和线加速度积分的增量角和增量速度的测量值。由陀螺提供的增量角输

出( 80)在数学上可表示为

8θ = I:+Tωdt 

式中 :ω 是所测量的旋转速率。同样，来自加速度计的增量速度输出 (8时可写成:

su=j;ht 
式中J是所测量的加速度。

(9.5) 

(9.6) 

敏感器以这种形式输出信号非常方便，因为它使更新姿态和速度的任务变得容易

了。当代的许多敏感器，例如环形激光陀螺，本身就提供这种形式的输出信号，而对于其

他敏感器来说，要得到这种结果，还需要在惯性测量装置内进行数字化过程。增量测量

值的使用方法将放在第 11 章与捷联处理任务的其他方面一起加以讨论。

许多传统的敏感器，如自转体陀螺仪和摆式加速度计，一般以归零或再平衡回路模

式工作，以获得精确的线性响应特性。在这种情况下，仪表的再平衡电子部件就与陀螺

自转电机和传感器电源一起构成仪表电子部件的组成部分。

正如第 8 章所讲，计算机在惯性测量装置(IMU) [4] 内部的应用，使我们能够根据在

实验室或生产测试期间获得的仪表特性数据对仪表输出进行某种形式的在线补偿。因

为这种计算任务对所采用的特定仪表类型来说非常明确，所以在线补偿适合在这里完

成，而不适合作为后续姿态和导航处理任务的一部分。

因为仪表特性通常与温度有关，所以还需要根据温度变化补偿仪表输出，以获得满

意的性能。因此，还需要进行仪表温度的监控。至于在哪里监控温度，通常是一个进退

两难的课题。许多敏感器的性能随温度的变化是由敏感器中心所使用的磁性材料对温

度敏感造成的。因此，在仪表组的外面或者仅仅在仪表的壳体附近测量温度是不合

适的。

最后，建议在大多数应用中对惯性敏感器和相关电子部件进行某种形式的在线测

试。这可能包括一些必要的测试，以确保它们在运行的同时，把敏感器的输出保持在与
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i亥应用相适应的某些已知极限范围内，并确保这些输出继续以预期的方式变化。例如，

一个敏感器的输出在较长时间内保持在一个固定值，就说明故障已经发生，应该给出警

告。这些任务也可以在惯性测量装置的处理器内进行，该处理器可能构成惯性测量装置

内自检设备的一部分。

从上述可以得出，仪表电子部件一般包括下列部件:

(1)仪表电源;

(2) 再平衡回路电子部件;

(3) 温度监控电子部件:

(4) 仪表补偿处理;

(5) 模数转换电子部件;

(6) 输出接口调整;

(7) 自检设备。

图 9.4 给出这些部件的示意图，因中的惯性测量装置包括 2 个双轴陀螺和 3 个加速

度计。

品」电源

时钟控制

图 9.4 惯性测量装置的功能

9.5 姿态计算机

补偿后的运
载体角速率

姿态计算机实质上就是获取惯性测量装置所提供的运载体相对于 3 条正交坐标轴

的速率测量值，而且利用这些信息通过"积分"运算求出运载体姿态的估算值。正如第 3

章所讨论的，在计算机中，姿态通常用一组方向余弦或者四元数参数来表示。方向余弦

和四元数均适于进行在线姿态计算。第 3 章介绍的欧拉角表示法，一般不宜在捷联系统

中使用。由于方程中大多数是三角函数项，加上在俯仰角等于:t90。时有奇点存在，欧拉

方程式不能在运载体上的导航处理器中实时求解。然而，应该记住的是，在一些应用中，

需要从方向余弦或四元数参数中提取欧抗角以用于控制目的。

假设四元数参数将用于定义运载体相对于导航参考坐标系的姿态，那么在姿态计算

机中要解的方程式总结如下。四元数可表示为一个四元矢量[α b c dJ T ，其中的各元可通
过解下列微分方程组来计算:
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ë = O.5(dω. +αωy - bω.) 
(9. 7) 

d = - o. 5(cωx - bωy - aωJ 

式中:屿，ωy 和 ωz 是运载体旋转速率相对于导航参考壁标系的分量的估算值。这些量可

通过对惯性测量装置输出的运载体速率测量值和在导航计算机中计算出的导航坐标系

的旋转速率的估算值进行差分来计算。

四元数参数可用来构建方向余弦矩阵，该矩阵将运载体坐标系与导航坐标系( C~)联

系起来:

((α2+b2 _c2 _d2 ) 2(bc-ad) 2(bd+ac) ì 

C~ = I 2( bc + ad) ( α2 → b2 + C2 - d2 ) 2 (cd - ab) (9.8) 

\.. 2(bd - αc) 2 (cd + ab) ( α2 _ b2 _ c2 + d2) ) 

在大多数捷联姿态计算算法中，通常要进行一致性自检。对于四元数来说，一致性

自检就是要证明单个四元数元素的平方和等于 1 ，即

α2 + b2 + c2 + d2 = 1 (9.9) 

对于一个给定应用来说，在运载体以最大速率旋转，而且运载体所有运动(包括振

动)都存在的情况下，它所使用的姿态计算算法必须能够保持跟踪运载体的方位。在这

些运动存在的情况下可用来执行姿态计算功能的算法将在第 11 章予以介绍。

9.6 导航计算机

导航方程式的求解是在导航计算机中进行的。为实施导航功能，首先必须把加速度

计提供的比力测量值(本文用矢量fb表示)转换或分解到导航参考坐标系。这种转换可

以利用姿态计算机提供的姿态信息来完成。例如，利用姿态的方向余弦表达式，通过下

式就可得到所需要的转换:

f n = C~f b (9. 10) 

式中 : f n是在导航坐标轴中表示的比力 ;C~ 是前面所叙述的方向余弦矩阵。比力和方向

余弦短阵都是随时间变化的量。因此，应注意确保在计算机求解此方程的过程中，把运

载体的所有较大的运动(包括旋转速率和振动)都考虑进去。

解算得出的比力分量是导航方程式的输人，该方程式用来计算运载体的速度和位

置。导航方程式在第 3 章已经介绍过，但是为完整起见，在此还要重复一下。对于要求

在地球附近具备导航能力以提供北向和东向速度、纬度、经度以及离地高度的系统，要解

的方程式可写成如下形式:

内= fN - v E(2fl + l) sinL + Vι(9. 11) 

V~ =fr. + vN(2fl + l) sinL + v l) (2fl + l)cosL (9.12) 

VN =儿 - v t; (2fl + l)cosL - vNL + g (9.13) 
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U 
L=~ -

Ro + h 

i = 生些cL
Ro + h 

(9.14) 

(9.15) 

h =-Vu (9.16) 

式中:句 ， VE ， VD 是运载体速度相对于地球的北向、东向和垂直分量 ; fN' fE' fu 是在当地地
理坐标系中解算的比力分量;L 是运载体的纬度 ;1 是运载体的经度 ;h 是运载体的离地高

度 ;Ro 是地球的平均半径 ;12 是地球的旋转速率但是地球引力加速度。

这些方程的进一步细化需要考虑地球的形状和地球表面引力的变化，这在第 3 章结

尾部分进行了叙述。

进行上述姿态计算所需要的运载体相对于当地地理导航坐标系的旋转速率叫b

[ωz ωy ωzf 可用下式求出:

ω:b=ω~b - C~ω~n (9.17) 

式中 :ωL是运载体相对于惯性坐标系的旋转速率，由惯性测量装置中的捷联陀螺测出;

ω:是导航坐标系相对于惯性坐标系的旋转速率，可按下式计算:

n 
ω。=Iß 

lkosL + 一旦L一
Ro + h 

U N 

Ro + h 

v., tanL 
- !lsinL - .:二一

Ro + h 

可用于执行导航功能的算法在第 11 章加以叙述。

9.7 电源调整

(9. 18) 

主运载体，不管是飞机、舰船还是陆地车辆，其上的原始电源通常不是太稳定，或者

不能提供惯性导航系统所需的特定电压。因此，在系统中必须装有电源调整装置以产生

所需的电源电压，该电压要相当平稳，而且可以根据需要加以控制，确保导航系统的工作

令人满意。

9.8 t咸振基座

捷联惯导系统通常安装在减振基座上，以隔离运载体对该系统特别敏感的某些频率

的振动。在许多应用情况下，捷联系统需要与运载体振动频谱中的某些频率相隔离，因

为这些频率在惯性敏感器内会引起共振，或者产生计算误差。设计合适的减振基座通常

是一个复杂的问题，要求仔细匹配减振基座的设计、系统内惯性敏感器的特性以及主体

平台干扰特性的范围和频率。振动所造成的影响将在第 12 章论述仪表误差和系统总体
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性能时加以详细讨论。

9.9 小结

提供三维导航的捷联惯导系统包括下列部件，这些部件可以有不同的结构形式。

(1)仪表组件:敏感平移运动和转动。

(2) 仪表的电子部件:控制敏感器并产生测量信息。

(3) 姿态计算机:计算运载体的姿态，用于解算比力测量值。

(4) 导航计算机:解算比力数据、求解导航方程式以得出位置和速度的估算值。

(5) 重力模型:能够对重力对平移运动测量值的影响进行补偿。

(6) 电源调整:提供令人满意的系统工作所需要的可控平稳电压。

(7) 输入/输出接口:与主运载体进行通信。

把这些部件安装到一个壳体中，然后再把壳体安装到运载体中。壳体通常借助于减

振基座安装到运载体中。

为产生姿态和航向参考装置或单平面导航装置，可以简化系统结构。图 9.5 示出一

个装有动力调谐陀螺的捷联导航系统照片 O

图 9.6 示出基于微机电系统( MEMS) 敏感器技术的现代捷联导航系统。

图 9. 5 装有动力调i皆陀螺的

捷联导航系统照片

o 6cm 
LL牛一」ι」

阁 9.6 装有微机电系统( MEMS) 

敏感器的捷联导航系统照片

在捷联系统中，惯性敏感器提供相对于轴线的角速率和比力测量值，这些轴线通常

与运载体的主轴重合。斜置敏感器结构可应用于一些设计巾，这些设计或者要求仪表能

够测量相对于某个轴非常高的角速率，或者采用多个敏感器以提供故障容忍所需的冗余

度。惯性测量值必须转换到适于导航的坐标系。根据应用情况可采用各种不同的参考

坐标系。典型情况下，采用当地地理坐标系以提供在地球附近导航所需的纬度、经度及

高度的估算值c

关于坐标系的转换，现有各种方法。方向余弦矩阵或四元数参数是最常用的方法，

因为这两种方法均不涉及在俯仰角等于:t 90 0时的奇点υ 因为四元数可保证一致性自

检，所以一般比方向余弦更常用。

比力转换所需的算法、重力补偿以及导航方程式的求解均在导航计算机中进行。 该
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导航处理器在运载体用于导航的坐标系中输出运载体速度和位置的估算值。
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第 10 章惯性导航系统的对准

10.1 概述

所谓对准指的是确定惯性导航系统各坐标轴相对于参考坐标系指向的过程。惯性

导航系统对准的概念简单明了，然而，由于许多复杂因素的存在，使得惯性导航系统的对

准既耗时又复杂。因此，在没有任何辅助措施的情况下，要在很长的时间内保持导航精

度，精确对准是至关重要的。

除了确定初始姿态以外，对准过程还需要对导航系统定义的速度和位置进行初

始化。由于角度对准通常是惯性导航系统对准的主要难点，本章主要讨论这方面的

问题。

在许多应用场合，惯性导航系统在很短的时间内完成精确对准是非常重要的。尤其

是在许多军事应用中，常常把反应时间短(即使不是零)作为一项主要技术要求，以便系

统能快速作出反应。

对准过程具有两种基本类型:一种是利用陀螺罗经的自对准 i另一种是子系统相

对主基准的对准。不论采用哪种方法，都会存在各种系统误差和随机误差，限制惯性

导航系统的对准精度。这些误差包括惯性敏感器误差、由传输延迟引起的数据延迟误

差、信号的量化误差、振动效应误差以及其他不希望的或无法量化的运动造成的误

差等。

人们已经研究出各种方法来克服随机误差和系统误差的影响，从而实现诸如挂在飞

行中飞机机翼下或航行中军舰发射舱内导弹子系统的对准。进行子系统对准可以采用

不同的方法，如角速率匹配和速度匹配，采用哪种方法对准精度更高取决于实际的应用

场合。通常，飞机或舰船的机动会加速对准的过程，提高可达到的对准精度。

10.2 节将给出国定平台和运动平台对准的基本原理， 10.3 节、 10.4 节和 10.5 节将

分别讨论地面、空中和海上对准各自所遇到的特殊问题。

10.2 基本原理

需要对准的惯性系统通常包含仪表组合，其中陀螺仪和加速度计提供 3 个相互垂直

方向上的三轴角速率信息和三轴比力信息。在常规敏感器布局中，陀螺仪的各个敏感轴

与加速度计的各轴是对准安装的。对准过程主要是确定由加速度计轴定义的直角坐标

系相对于给定的参考坐标系的指向角。

理想情况下，我们希望导航系统一开机就能自动完成对准，而不需要借助任何外部

测量信息。由下一节的讨论可知，对于安装在刚性静止运载体上的对准系统而言，仅利

用惯性系统提供的角速率和比力信息确实可以实现系统自行对准。
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10.2.1 固定平台上的对准

现在考虑惯性导航系统与由真北和当地垂线定义的当地地理坐标系对准的情况。

为了分析方便，假设该导航系统相对于地球静止不动。在这种情况下，加速度计测量出

克服地球引力所需要的比力在 3 个正交方向上的分量，陀螺仪测量出地球转动角速率在

这 3 个方向上的分量。

为了便于分析，首先考虑稳定平台系统的对准，稳定平台可以转动仪表组合实现与

当地地理参考坐标系的对准。在这种情况下，通常把敏感轴与参考坐标系的北向、东向

和垂直向对准的加速度计分别称为加速度计的北向、东向和垂直向。类似地，把与地理

参考坐标系的 3 个轴对准的陀螺仪分别称为北向、东向和垂直向陀螺仪。

在稳定平台机械编排中，平台的对准可以通过调整平台的指向角来实现，当测出的

比力和地球角速率分量等于某一期望值时，对准便已经完成。作用于北、东方向上的地

球引力水平分量理论上是零。因此，仪表组合旋转到北向和东向加速度计的输出为零

时，平台便被调平。由于地球角速率的东向分量也是零，所以，当平台绕垂直轴旋转直到

东向陀螺仪的输出为零时便实现了方位对准。这种对准过程称为陀螺平台指北法，在文

献[ 1 ]中有详尽的描述。下面讨论一种被称为分析陀螺平台指北法的等效对准过程，该

方法可用来进行捷联惯性导航系统的对准。

正如第 3 章所描述的那样，在捷联系统中，姿态信息可以以方向余弦矩阵的形式或

者以四元数的形式储存下来。角度对准的目的是确定方向余弦矩阵或者四元数，这些参

数定义了惯性敏感器轴与地理坐标系轴之间的关系。利用运载体姿态相对于当地地理

坐标系的当前最佳估值可以将处于运载体坐标系的惯性敏感器的测量值解算到当地地

理坐标系中。然后，将解算后的敏感器测量值与期望的转动角速率和加速度进行比较，

从而正确计算出方向余弦或者四元数参数。下面用几个单平面的例子来说明这种方法

的工作原理，这些例子主要说明如何从惯性测量数据中提取出捷联惯性敏感器相对于当

地地理坐标系的姿态参数。

由于重力在北向和东向上的分量理论上为零，所以，解算到北向和东向上的加速度

计测量参数如果不是零，则说明存储的姿态数据存在误差，特别是当地地理地垂线方向

的数据存在误差。图 10.1 给出了单平面上与重力矢量对准的例子。

一----当塑本主辑----------------参考坐标系
JI 飞x

、、飞\ζ: sin (8- 8') 

, 、、\\、估计的参考坐标系
,1 ，/-gsinθ 

、载体坐标系

-gcos (θ-θ7\之\、|
、、、T

ig 

当地地垂线

图 10.1 单平面上与重力矢量的对准
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加速度计给出了运载体坐标系真实加速度的测量值，它们分别为 - gsinO 和 -gcosO。

所有这些测量值都通过角度 θ'来解算。如图 10.1 所示，θ'是运载体真实角度 θ 的估值或

者说是运载体与估计的参考坐标之间的夹角。从图 10.1 中可以看出，在估计的水平面

上分解的分量ι 可以表示为

g. = - gsin(θ-θ') (10.1) 

调整 θ'直到 ι 变成零，此时 θ=θ，也就是运载体的角度估值等于它的真实角度，此

时，估计的参考坐标系与真实的参考坐标系指向一致。

如果给出比力加速度的精确测量值，该方法便可以准确确定加速度计轴系相对于当

地地垂线的指向，这与调平一个惯性导航系统平台稳定参量的过程类似。

在定义了当地水平面，并实现了对准过程中的调平以后，需要确定惯性仪表坐标

系在水平面上的方位指向，也就是说，要确定惯性仪表坐标系相对于真北向的指向。

在知道了地球速度在当地地理坐标系的真实分量后便可以做到这一点。假设陀螺仪

具有足够的精度，能够准确检测出地球的转动速率，就可以不断调整存储的姿态数据，

直到测出的速率分解到东向上的分量减小为零。图 10. 2 给出了方位对准的图示
说明。

向
"
北
A
T
t
t
t
?

真
。

。 cos L cos( I/f- I/f ')飞.，;.."

!2 cosLcos I/f电\|

，载体坐标系

飞/'估计的参考坐标系
~..'~qρoSL sin I/f 

?'nCOSLSin( 1/f~I/f') 
一一--......---参考坐标系
东向

图 10.2 方位对准

在这种情况下，ψ 是仪表坐标系的 Z 轴相对于真北向的指向真值，而 ψ'是该指向真

值的估值。图 10.2 中所示的由 Z 轴和 y 轴陀螺仪测出的地球速率 (11) 分量分别为

lJcosLcosψ 和lJcosLsinψ ，这里 L 是对准系统的纬度。由导航系统确定的地球速率东向分

量 ωE 可以用下式表示:

ωE = lJcosLsin (ψ-ψ') 

调整 ψ'直到 ωE 等于零，此时 ψ=ψ。

10.2.2 运动平台 t的对准

为了实现运动载体上捷联惯性导航系统的对准，可以采用原理上与上述类似的方
法。但是，当在运动载体上进行对准时，系统受到的加速度和转动速率不再像静止系统
那样可以准确地确定。因此，必须提供某些独立测量值，以便与对准系统的测量值进行
比较。

(10.2) 
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现在考虑图 10.3 的情况，捷联敏感器轴系在一个平面内相对于导航坐标系旋转 θ

角度。

子系统坐标

l 子系统加速度计
\ acos 8 

施加的加速度方向

图 10.3 单平面内测量值匹配对准

如果运载体在基准 Z 方向的加速度是 α，那么由捷联系统加速度计敏感到的加速度

由下式给出:

α=αCOSθ 

αy -αSlßθ 
(10.3) 

当不存在任何仪表测量误差时，可以这样来实现捷联系统的对准:用角度 θ'来解算

加速度计的测量值，通过一个反馈过程来调整其大小使随动系统测量值的解算分量与参

考系统的加速度测量值之差为零。

数学上表示为，调整 θ'使下面的关系式成立:

αxCOSO'-aysinO'=α 

αSlßθ， + aycosθ ， = 0 

式中的叽和气用式(10.3) 代人，得

αCOS(θ-θ') =α 

αsin(θ 一 θ') = 0 

可以看出，当 θ=θ 时，上述恒等关系成立。

(10.4) 

(10.5) 

因此，通过比较分解到参考坐标系的加速度计测量值与这些量的独立测量值，可以

确定捷联敏感器的指向。类似地，通过比较角速率测量值，可以得到 θ 的估值。应当注

意，无论采用哪种方法，绕一给定轴的对准依赖于与存在失准角的轴正交的轴上的加速

度或角速率的测量值。

与上述过程不同的另一种对准方法是，把捷联系统产生的速度和位置估值与一段时

间内外部源提供的速度和位置估值进行比较来实现系统的对准。速度和位置误差随时

间的不断增加将导致角度对准误差。因此，在一段时间内对准系统与外部惊之间的速度

和位置的任何差异都部分地由对准误差引起。在后面讨论机上和船上对准时将详细讨

论这种方法。

对于机载或舰载系统，独立的外界信息可能来自运载体上一个独立的惯性导航系

统。通过比较两组惯性测量值，可以不间断地导出两个坐标系间的相对方位。所能达到

的测量精度取决于机载或舰载参考系统的机械编排。通常，稳定平台导航系统只给出位

置、速度、姿态和航向的估值。捷联参考系统具有较大的灵活性，除了给出上述通常的导
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航数据外，还可以提供线性加速度和角速率信息。此外，还可以通过运载体上的仪表接

收无线电信标或卫星发射的信号来计算出位置参数。

10.3 地面对准

10.3.1 概述

现在将注意力转向陆基运载体上惯性导航系统的对准。显然在这种应用场合，为了

辅助对准过程而进行机动和运动的范围十分有限。本节主要讨论实际对准过程中经常

要解决的问题，即确定一组敏感器轴系相对于当地地理坐标系的指向。为方便起见，当

地地理坐标系常被选做参考坐标系。

过去为建立北向基准需要进行现场测量，然后把航向数据通过经纬仪和装在对准系

统上的棱镜传给对准导航系统。尽管用这种方法可以获得高的精度，但它既耗时间又耗

人力。下面讨论的方法通常实现起来更方便，可以避免这一问题。

10.3.2 地面对准方法

从原理上讲， 10.2 节概要描述的用于进行静止平台捷联惯性系统自对准的方法可以

用于陆地对准。现在仔细看一下实现这种对准过程所需要的一些数学计算。如上所述，

角度对准过程的目的是确定方向余弦矩阵叫，或者确定它的等效四元数，这些参数描述

了运载体与地理参考坐标系阔的关系。装在运载体上的敏感器测量出克服重力所需要

比力的各个分量和地球角速率分量，它们分别用矢量矿和叫表示。这些矢量分别与重

力矢量和地球角速率矢量有关，在当地地理坐标系中重力矢量和地球角速率矢量分别记

为 gn 和 ω: ，它们之间服从如下关系:

gh = C~gn (10.6) 

ω:=c:ω: (IQ7) 

式中 :gn = [0 0 _ g] T 和 ω: = [flcosL 0 -lJsinL r ，其中。和 L 分别代表地球角速

率和纬度。如果给定这些值，方向余弦矩阵各元素的估值可以按下式直接从测量值 gh = 
[gx gy gJT 和 ω:=[ωz ωy ωzf' 汁算出来:

gx ωx gx tanL 
C31=-lJ C11= 画函-→J
C2=-EC =fL 一旦些 (10.8) 

g 
~12 -

flcosL g 

gz ω gztanL 
C" 一 一--一一一 - -一一一一-33 -

g 
~13 -

flcosL g 

式中 :C 11 ， C I2 ，… ， C33是方向余弦矩阵 c: 的元素。方向余弦矩阵其余的元素可以用方向余
弦矩阵的正交特性来确定:

C21 C I2 C 33 + C 13 C32 

C22 = C" C33 - C31 C 13 (10.9) 

C23 = - C"C32 + C31 C I2 

193 



由式(10.9) 可以看出，只要 L 不等于士 90 0，方向余弦矩阵可以被唯一地确定，也就

是说，只要对准系统不是处在地球的北极或南极，它的方向余弦矩阵就是唯一的。这也

说明，方程中的奇异点将导致方向余弦短阵中某些元素的值无法确定。然而，在地球表

面的大部分区域，一组惯性测量数据可以给出计算方向余弦短阵所需要的全部信息，从

而实现捷联系统的对准。

这种对准方法的精度在很大程度上取决于测量的精度和仪表的分辨率。由于仪表

存在零偏，上述方法的方向余弦矩阵叫估值中包含有误差。正如第 11 章所述，叫可以

表示为真实短阵 C~ 和 B 矩阵的乘积，这里 B 矩阵代表实际的地理坐标系与计算的地理

坐标系间的失准程度:

ε~ = BC: (10. 10) 

对于小角度失准，可以用斜对称阵表示:

B = 1- ψ (10. 11) 

式中 I是 3 x3 的单位短阵，

r 1 - 8γ8β1 

ψ= I 8γ1 - 8α(10.12) 

'--'ôß 8α1 -' 

切，悟和 8γ 分别是关于地理坐标系的北向、东向和垂直向的失准，等效于稳定平台导航

系统仪表组的物理失准。"倾斜"误差(8α 和 8ß) 主要由加速度计的零偏来确定，而方位

或航向误差(8γ) ，正如下节要讲的那样，则是陀螺仪零偏的函数。

方向余弦短阵 ε; 可以通过对准过程进行调整，直到加速度计零偏在北、东方向上的

剩余分量被每个方向上的 g 分量对消，等效为将这些方向上的加速度估值调零。最终的

姿态误差对应于稳定平台系统对准时出现的"倾斜"误差。在方位上，平台绕垂直轴旋转

到使地球水平速率的一个分量(lJcosL) 出现在绕东向轴的位置上，以便抵消东向轴上陀

螺仪的零偏。在捷联系统中，通过适当地调整方向余弦短阵也可以等效使用上述对准

过程。

最终的姿态和航向误差在运载体坐标系与地理坐标系对准的特定情况下，即 C: =1 

时，可以表示为

8α= 些z
g 

8ß =子(10.13)
Dρ B..tanL 

8γ= 一--'-一+ -'-一一
lJcosL g 

更一般地，当系统未与地理坐标系对准时，上述方程中的敏感器零偏将由 3 个陀螺

仪零偏或 3 个加速度计零偏的线性组合构成。

10.3.2.1 方位误差仰的推导

可以用矢量形式表示敏感器测出的关于 x ，y ，z 轴的角速率，其量值为地球角速率在
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每个坐标轴上的分量与剩余陀螺零偏之和:
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陀螺指北过程起着将测量的角速率东向轴分量调零的作用 ;ωy 项为

ωy = 8γο'cosL + 8αilsinL + Dy = 0 

将式(10.13) 中的 8α 代人上式并整理，得

D_ BtanL 
8γ= 一--'一+ -'一一

{}cosL g 

与前面导出的公式相同。

方位失准项(8γ)包含两个分量:第一项是剩余陀螺零偏作用于东向的结果，第二项

是北向轴的调平或倾斜误差的作用结果，它使得地球速率的垂直分量( 8cxflsinL )等效成

为关于东向轴的另外的零偏。

由式(10. 13) 可以看出， lmg 的加速度零偏将引起 lmrad( 约 3.4' (角分) )的水平对

准误差，而 O.Ol O/h 的陀螺漂移在 45。纬度上将导致 lmrad 的方位对准误差。图 10.4 给

出了陀螺零偏与方位误差的关系。显然为了实现精确的方位对准，需要有高精度的陀

螺。应当注意，对于有些应用场合的惯性系统，惯性敏感器的技术指标由对准精度的要

求来决定，而不是由导航过程中敏感器误差的传播方式来决定。

0.2 

0.8 

再 0.6

盟主
组

E o4 
4乓

00l020304θ50 60 70 80 90 100 
纬度/( 0 ) 

l0.01 0 h - - - OÆoh … ..0_050 h 一-0_1 0h I 

图 10.4 方位对准误差随纬度变化曲线(为东向陀螺剩余零偏的函数)

上述用一组测量数据进行对准的方法只能进行粗对准。为了得到方向余弦矩阵更

精确的估值，需要进行后继连续测量方可实现一段时间内的自对准。在这种情况下，通

常对测量数据进行卡尔曼滤波O

除了上述对准误差产生机理以外，方位误差也可能来自陀螺的随机噪声和加速
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度计的零偏不稳定性( b) 。陀螺仪输出信号中的噪声(角度的随机游走) ，尤其是在

采用机械抖动环形激光陀螺仪的系统中，将引起与对准时间 (t. ) 的平方根成反比的

均方根对准误差，即 8γ = n/ [JcosL F. 0 因此，如果随机游走误差为 0.005 0/而，在纬

度 45。的地方可以实现 15min 内 lmrad 的对准精度。通过延长对准时间可以减小这

种噪声的影响，即延长滤除噪声的时间。加速度计零偏( b) 北向分量随时间的微小

变化等效于东向陀螺仪的漂移。因此，这种误差也可以引人方位对准误差，表示为

8γ = b/ g[JcosL 0 1μg/s 的零偏漂移将在 45。纬度上导致 20mrad 的对准误差。在这种

影响显著的应用场合，最大限度地减小零偏随温度的漂移和缩短启动的过被过程是

至关重要的。

10.3.2.2 运载体的扰动

当运载体不是绝对静止，而是受到扰动时，其上的惯性导航系统的对准可以采用与

上述非常类似的方法。例如，在跑道上准备起飞的飞机受到风吹而产生抖动以及发动机

振动引起的扰动。在这种情况下，对准系统的平均姿态角相对于当地地理坐标系是固定

的，对准系统承受的比力和角速率通常也是固定的。此时，为了从敏感器测量的比力和

转动速率中导出对准误差，需要进行某种形式的基座运动隔离[ 1) 。

采用包含基座扰动模型的卡尔曼滤披可用于存在小扰动时的自对准。不考虑干扰

引起的滤波测量值的差异将会导致不正确的对准，因为干扰的测量值会被错误地认为源

自对准误差。卡尔曼滤波技术在捷联惯性导航系统对准中的应用将在讨论空中和海上

对准的 10.4 节和 10.5 节进行更加全面的讨论。

10.3.3 寻北技术

鉴于上述两种方法的局限性，人们制造出各种专用设备，用来确定陆基运载体上当

地垂线和真北的方向。这些装置常常称为寻北仪，它利用相对比较便宜的惯性敏感器在

短时间内找到真北方向。

一种可能的机械编排利用地球转动角速率的两个正交分量测量值来求出壳体预先

确定的参考坐标系相对于北向的方位角。敏感元件是一个两自由度的陀螺，如动力调谐

陀螺(DTG) ，它的自转轴垂直安装。 DTG 组件由一根金属丝吊起，以便两个成直角的输

入轴自动地调平。以此保证两个输入轴处在水平面内。两个输入轴置于力矩再平衡回

路中，从而可以测出每一个轴的转动速率。摆组件安装在一个装满液体的密闭容器中，

液体起阻尼作用。

在这种结构中，陀螺仪测出地球旋转速率的两个水平分量，如图 10.5 所示。

陀螺仪测出的关于它的两个输入轴的角速率(ωz 和 ωy) 可以表示为

ω% = f1cosLcosψ 
ωy = f1cosLsinψ 

式中 :[J 是地球速率;L 是纬度 ;ψ 是陀螺仪相对于真北的指向。

(10. 14) 

取陀螺仪两个独立测量值之比，可以将纬度相关项消掉，从而计算出陀螺仪的航向

角 ψ。
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说明:Q=地球角速率

L=纬度

~t 
/升1 、

/'φ\、
JJ Qcos L l 

陀螺轴 2if i \ 
血3

f\ 「与陀螺轴

~'I' 

图 10.5 寻北仪

巴-生些鱼坠业-…A
ω第 .fJcosLcosψ ……y

ψ= arctan( 巴)
α』

(10. 15) 

当 ωz 予止。时，可以用式(10. 15)算出航向角。当叭的值接近零时，可以用下式计算出 ψ:

ψ= 90 - arctan I 旦)
飞 Wy '

由此可见，寻北仪并不需要知道纬度或任何特定方向的初始指向来算出航向角。

(10.16) 

为了使这种装置的测量精度达到实用水平，要求陀螺仪的测量精度达到或优于

0.005 0/h。不过采用敏感器整体旋转的办法可以避免使用高精度陀螺仪，即:在不关闭

电源的情况下，将敏感器组件整体绕垂直轴旋转 1800 ，在新的指向位置进行第二对参数

的测量。然后，将两个位置的测量值相减，从而基本上消除测量中的任何初始零偏。再

用测量差值之比来计算出航向角。这种方法与用于提高惯性系统精度的"转换角度方

法"是相同的。

敏感器的旋转由一个小直流电机来驱动，整个组件有两个相距 180。的机械挡块。挡

块位置这样来设置:当进行测量时，陀螺仪输入轴与壳体参考轴对准或成 900。在敏感器
完成旋转(一般为 5s) 和参数测量的短时间内，除陀螺运行随机测量误差以外的所有其他

误差都可以被消除。这种方法也能帮助消除陀螺敏感轴不是绝对水平而引起的任何
误差。

这种寻北方法有许多派生方法，其中之一是将陀螺的自转轴安装在水平面内，一个

输入轴置于垂直位置。在陀螺相隔 90。的两个指向位置上完成对地球转动角速率水平分

量的两次测量。与上述方法相同，通过两次测量的比值可以得到航向角的估值。这种方

法可以在航向角确定后把寻北仪作为方向陀螺仪使用。另外一些派生方法要用到加速

度计，它们不仅可以定出航向角，还可以确定相对于地垂线的倾角。
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10.4 空中对准

10.4.1 概述

空射导弹在离开飞机平台前常常需要对其惯性导航系统进行对准。飞机自身的惯

性导航系统可以为对准提供简便的参考基准。因而，这样一种导弹系统的对准可以通过

将飞机导航系统的数据传递给导弹来实现，这种方法叫传递对准。可以简单地把数据从

飞机导航系统直接复制到导弹导航系统中，也可以用更精确的方法，即 10.2.2 节概要描

述的惯性测量匹配方法。此外，利用卫星或机载雷达提供位置信息也可以实现导弹惯性

系统的飞行中对准。以下将讨论所有这些对准方法，但重点放在传递对准方法上。

应当注意，有时人们不希望也不可能早早地使制导导弹中的惯性系统运行起来并对

准完毕，等待发射命令，而是要求在导弹发射前一时刻快速地完成导弹惯性导航系统的

对准。

10.4.2 误差源

飞机上不同安装位置的物理失准角限制了从一处传递到另一处的惯性数据的精度。

惯性数据的传递误差可分为静态误差和动态误差。

静态误差产生的原因是制造公差以及机上各个设备的安装不精确导致的安装失准。

动态误差产生的原因是机身并不是绝对的刚性，当机翼和导弹发射架出现气动过载

时机身会发生弯曲变形。这种影响在飞机机动时会更加显著。振动也会导致较大的动

态误差。

下节讨论减小这些误差影响的方法。

10.4.3 空中对准方法

本节集中讨论挂在载机机身或机翼外挂架上的空射导弹惯性导航系统的对准。

10.4.3.1 "一次性"传递对准

在这种情况下，可以采用的最简单的对准方法之一是把位置、速度和姿态信息从载

机导航系统中直接复制到导弹的导航系统中。有时把这种方法叫做"一次性对准方法"。

图 10.6 给出这种方法的框图。

飞机导航系统
复制: 22 

对准(子)
系统

图 10.6 "一次性"传递对准

显然，在数据传递时刻飞机和导弹间任何相对角位移将作为对准误差引入导弹的导

航系统中。因此，这种对准方法能否成功取决于两个系统物理位置的协调校准精度，或

者需要知道对准那一时刻两个系统之间准确的相对指向。对于后一种情况，飞机导航系
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统的数据在传给导弹导航系统之前可精确地解算到导弹的坐标系中。
一般说来，一个系统相对于另一个系统是否精确地协调校准是不知道的，其原因上

节已经做了解释。而且，飞机导航系统距导弹上需要对准的导航系统有一段距离，如果
飞机转弯或机动，两系统间就有相对运动，即所谓的杆臂运动。在这种情况下，传给导弹
的速度信息是有误差的。因此，利用"→次性"对准方法的对准精度十分有限，通常需要

寻求更加精确的方法。

10.4.3.2 空中惯性测量匹配

另一种传递对准方法近年来引起了广泛的注意[2 -5) 称为惯性测量匹配法。这种方

法的基本原理在 10.2 节已经进行了讨论，图 10. 7 给出了这种方法的框图。这种方法通

过比较两个系统的运动测量值来算出其参考坐标轴的相对指向。初始的粗对准可以用

"一次性"对准方法来完成，然后启动下面的测量匹配方法。

态
度
置

姿
遮
位

化始切
切

飞机导航系统 对准(子)系统

修正

飞机测量值
对准系统测量值

对准处理

图10. 7 惯性测量匹配对准框图

理论上，飞机上两个惯性导航系统间的传递对准可以通过比较飞机和导弹系统的测

量值很快地完成，所比较的这些测量值是解算到-个公共坐标系的基本导航量:比力加

速度和角速率。如果不存在测量误差，并且假设两个系统并排安装在一个绝对刚性平台

上，那么，两套系统测量值的差异就只来自对准误差。在这种条件下，就有可能精确地得

到两个系统的失准角。

在实际应用中，由于多种原因这种方法常常并不实用。参考系统可以采用"平台"技

术，此时线性加速度和转动角速率并不是标准输出。在许多老式军用飞机中情况更是如

此。现在情况有所改变，捷联技术在现代战斗机的惯性导航系统中得到了较为广泛地

应用。

也有一些技术的原因，使得利用线性加速度和角速率匹配法进行机载传递对准的方

案不可行。当参考系统和对准系统相距很远，存在很大的挠曲变形时，情况更是如此。

由于挠曲运动的存在，参考系统和对准系统各自测出的转动角速率和线性加速度不同。

这些差异会被系统错误地认为是存储的姿态数据中的误差，从而降低了可能达到的对准

精度。加速度匹配和角速率匹配对挠曲效应特别敏感。尽管在理论上有可能建立挠曲

运动的模型，从而把挠曲运动引起的测量差异与引起对准误差的分量分离开来，但是现

实中适用的挠曲运动模型还没有建立起来。

即使是在一个绝对刚性的机身上进行对准，当飞机攘动时，由于杆臂效应，在参考系
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统和对准系统各自位置上检测到的平移运动也是不同的。飞机机动时杆臂运动引起的

两个系统的测量值差异也会被系统错误地认为是对准误差，因而妨碍了对准过程的完

成。这些附加的测量值差异是飞机转动速率、角加速度和两个系统间的物理距离的函

数。尽管理论上有可能在进行测量值比较之前对其中的一组测量数据进行校正，但是这

种校正依赖于能否得到这些测量量的足够精确的估值。虽然可以假设距离能够精确地

知道，实际转动角速率可以由捷联系统直接提供，但是角加速度测量值通常不能得到，而

且不用角加速度计很难估算出来。

由于上述原因，即使参考系统和对准系统都具有捷联工作方式，加速度和角速率匹

配法也通常不适用于机载惯性系统的对准。一种替代方法是将在 10.4.3.3 中讨论的速

度匹配方法。对准误差和惯性仪表的缺陷会引起速度误差在惯性导航系统中传播。通

过比较参考系统和对准系统提供的速度估值，有可能得到对准误差的估值，在某种情况

下，也可能得到敏感器零偏的估值。因而，对敏感器进行校准可作为对准过程的一部分。

在仪表原始数据测量值和惯性导航系统内部速度估值之间存在积分过程，由于积分

过程的平滑效应，对准过程中的挠曲变形和敏感器噪声的影响比加速度匹配方法中遇到

的要小得多。而且，速度匹配法可以较容易地实现杆臂校正，这种在"速度"上的校正仅

是转动角速率和相距距离的函数。

10.4.3.3 速度匹配对准

正如前一节建议的那样，飞行对准可以通过比较对准系统与载机导航系统各自的速

度估计值来实现。对准问题主要包括利用测量值来识别出许多彼此相关的且随时间变

化的误差源，但测量值本身又受到了噪声的负面影响。鉴于对准问题的这一性质，它非

常适合应用统计建模技术。这些技术包括卡尔曼滤波技术，其主要工作原理放在附录 A

中进行讨论。

本节讨论构造卡尔曼滤波器所要求的系统方程和测量方程，构造出的卡尔曼滤波器

用于处理速度数据，从而得到对准误差的估值。为了清楚地说明这种卡尔曼滤波器，在

公式中做了一些简化假设，下面对这些假设进行说明 O

1. 系统方程

系统对准要求精确确定对准系统相对于指定的参考坐标系的姿态和速度。通常，参

考坐标系是飞机的载体坐标系或当地地理导航坐标系。对准系统坐标系和参考坐标系

分别用上标 b 和下标 n 来表示。遵循第 3 章使用的符号表示方法，反映对准系统敏感器

轴与参考坐标系之间关系的方向余弦矩阵( C~) 满足如下微分方程:

è~ = C~n~b (10. 17) 

式中 :n~h为由对准系统相对于参考系统的旋转角速率形成的斜对称矩阵。 i亥旋转速率

是对准系统敏感出的角速率(ω~b )和参考坐标系的旋转角速率(ω~n )之差。方向余弦矩

阵( ê~) 利用对准系统旋转角速率的测量值(斗~b )和用于确定。L的参考坐标系旋转速度

估计值(马~n )来计算得到，并利用式(10. 18) 根据一些初始值进行更新迭代:

ê~ = ê~li:.b (10. 18) 

如 10.3.2 节所说，对于小的失准角，方向余弦矩阵的真值与估计值之间具有如下关系:
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t~ = [1- ψJC~ 
式中':1 是单位矩阵地是斜对称矩阵，可以写成

(0 - 8γ 'Òß , 
ψ= I 8γo -8α| 

飞-'òß 8αo ) 

其中非对角线元素 δα、棉和 δγ 代表对准系统的姿态误差。

姿态误差的传播服从:

(10. 19) 

ψ=ω; × ψ 一 C~8ωi+8ω~" (10.20) 

式中 :ψ=[8α 'Òß 8γJT ，是对准误差矢量 ;8ω~b = (乱 -ω~b)是对准系统的陀螺仪测量

误差 ;8ω~n = (乱一 ω~n )是参考坐标系角速率估值误差 x 表示两个矢量作叉乘。

为了列写适用于本例的卡尔曼方程，在滤波器中陀螺仪误差用加性高斯白噪声来建

模，而参考角速率误差假设为零。第 12 章给出了该方程的推导，并对捷联惯性导航系统

的误差传播给予了详细的讨论。

速度方程可以近似表示为

v" = C~jb_g (10.21) 

式中 :V" 是飞机的速度矢量 ; jb是加速度计敏感的对准系统运载体坐标系的比力 ;g 是当
地重力矢量。对准系统计算出的速度估值的误差传播( 8V") 可以表示为

8V" =j"x ψ + C~旷 b (10.22) 

式中 :1"是对准系统测出的分解到参考轴上的比力;旷b代表加速度计测量值的误差。在
卡尔曼滤波器建模中，旷b用加性高斯白噪声模型。

公式(10.20) 和公式(10.22) 可以合并，用状态方程形式表示为

8矿 = F 'õx + Gw ( 10. 23 ) 

式中:'õx是误差状态矢量 ;F 是系统误差矩阵 ;G 是噪声输入矩阵"是系统噪声，它包括

仪表噪声和未包含在模型中的零偏。误差状态矢量可以以分量的形式表示为

'õx = [8α8β8γ 8vN ôVE P' (10.24) 

式中 :8α 、 8β 、8γ 是姿态误差矢量 ψ 的分量 ;ÕVN 和 8吨分别为北向和东向速度误差。
误差方程可以被完整地表示如下:

8α O Wo - WE O O 8α 

8β 白Jn 。 WN O 。 8β 

8γ αJE - WN O O O 8γ1+ 

8vN 。 一儿 fE O 。 8vN 

8vE 儿 O - fN O O 8vE 

C II C I2 C 13 O O O 
W gx 

O 。 。
W gy 

C 21 C 22 C Z3 

C31 C32 - C33 。 O O (10.25) 

O O O 
W ax 

C 11 C I2 C 13 

。 O O 
W(I, 

C21 C 22 C Z3 
Waz 
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式中

ωN = (JcosL +vE/(Ro + h) 

ωE =vN/(Ro + h) 

ω。= flsinL - vEtanLl (Ro + h) 

。=地球转动角速率

L= 纬度

Ro=地球的半径

h= 飞机的高度

fN 、 fE 、 fD =运载体加速度在北、东和垂直方向上的分量

CII 、CIZ---=矩阵 C~ 中的方向余弦元素

Wgx ,W gy ,W
g:< = 陀螺仪噪声分量

W皿、W町、几=加速度计噪声分量

从误差方程(10.22)中可以看出，要使方位失准 (Õγ) 作为速度误差传播，需要飞机

在北向或东向有加速度。

陀螺仪和加速度计误差的显式建模会使误差模型复杂程度增大。例如，为了反映敏

感器测量值的固定零偏，模型中应当包括一些附加的状态。

为了使卡尔曼滤波器能够以离散的形式编排，系统误差模型通过连续测量区间的积

分转化成一个差分方程:

ÕXK+1 = φKÕXK + wK (10.26) 

式中 :φ，， =exp[F，， (tK + 1 -tK )] 是时刻 tK 和 tf( +1之间的系统转换矩阵;叫是零均值白噪声
序列。

2. 测量方程

飞机导航系统的北向和东向速度测量值构成了卡尔曼滤波器的测量值(z) : 

由对准系统得到的这些测量值的估值为

(10.27) 

、
、•••• 
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锣
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(10.28) 

当对准系统与参考系统在飞机上相隔一定距离安装时，就有必要对由回转运动引起的

杆臂运动速度分量 V， 进行补偿。这样的修正计算要用到飞机转动速率的测量值(w.) ，和两

个系统间的物理距离(r) ，用公式 v， =w.xr 解算出在参考坐标系中的各速度分量。 w. 的

测量值可以由飞机导航系统或者对准系统来提供，只要有足够的测量精度就可以。

速度测量值要在每次测量更新时进行比较，以生成滤波器测量值差或称更新值，记为 õz:

/岳N - vN \ I - ÕVN \ 
õz = 1" .. 

I = I 
~.. 

I ( 10. 29) 
\ vE - vE I \ - õvEJ 

在 tK 时刻的测量值差( ÕZK )可以以误差状态( ÕXK ) 的形式表示:

ÕZK = HKõxK + VK 

式中 :HK 是卡尔曼滤波器测量矩阵，其形式如下:
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--

K=(O O O -1O ) 
o 0 0 0 -1 

h 是测量噪声矢量，代表参考系统的测量噪声和由于飞机挠曲变形和杆臂运动产生

的模型失配。

3. 卡尔曼滤波器

有了方程(10.23 )和方程(10.30) ，就有了构造卡尔曼滤波器所必需的系统方程和测

量方程。附录 A 给出了滤波器方程的形式。

滤波器给出了姿态误差及北向和东向速度误差的估值，这些估值用于对每次测量更

新后的对准系统的姿态和速度估值进行修正。对于把仪表零偏包含进误差模型的情况，

生成的零偏估值可用于修正敏感器的输出量，这个过程可以作为对准过程的一部分。图

10.8 给出了这种对准方案的方框图。

(10.31) 

杆臂修正
参考系统速度测量值

飞机角逐率

参考系统运动

子系统姿态和速度误差估计值

缸.ß/3.峰， 11飞， 11 飞
<
v v N' . E 

子系统速度测量值

说明:

②=相加环节
子系统的运动

速度匹配对准方法

尽管常常建议飞机应进行预先设定的机动以便辅助对准过程，比如像图 10.9 所示

的蛇形航迹，但对该问题的分析表明，系统对准常常可以在存在相对较小的扰动时(比如

正常飞行中飞机经受的扰动)来实现。

g
\
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也
握
g
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「
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4. 举例与结果

图 10.10 给出了利用速度匹配方法进行系统对准的一些仿真结果。这些结果

表明采用与上述类似的滤波公式，加进了仪表零偏状态，在 1008 的时间内，当飞机

进行蛇形机动时，机载导航系统的对准误差有所减小。这些结果是在一个典型机载

系统上利用它所提供的参考测量值得到的。该机载系统的导航精度为 1 n mile/h 。

对准系统则属于次惯性级产品质量，它采用的陀螺仪和加速度计的 1σ 零偏分别为

10 0/h 和 2mg。

唰
帽吕

2 

且最 1 
8 
唰

305 

。 20 40 60 80 100 
时间/s

图 10.10 在飞机有蛇形机动时采用速度匹配法的对准

图 10.10 的曲线表明，偏航误差的标准差的减小是时间的函数。横滚和俯仰误差

(在图 10.10 中没有给出)随着系统与当地重力矢量的有效自对准能够很快地收敛。水

平对准的精度(倾斜误差)受到加速度计测量值中剩余零偏的限制。在本例中，加速度计

的零偏是 2mg，这将引起大约 0.1 0的倾斜误差。偏航对准误差只有在飞机开始机动时才

开始收敛，这是因为该误差只作为速度误差传播，而只有当飞机机动时，速度误差才能观

测到。图 10.10 中清楚地显示出运载体机动的影响。可以看出当飞机开始改变方向时，

偏航对准误差就减小。

当存在更加剧烈的机动时，将会导致与飞机运动相关的平均误差。必须把这些误差

与图中所示的标准差相加才能得出总对准误差。零偏项主要是飞机倾斜转弯形成的几

何效应的结果。只能导出与输入加速度方向垂直的坐标轴的对准数据。并且，对准数据

中对准误差的分布会随着飞机的机动而发生某些变化。

10.4.3.4 位置更新对准

飞机可能装备有各种能够提供位置信息的敏感器或系统，这些信息可以用来实现机

载惯性导航系统在飞行中的对准。合适的信息可由卫星提供间，也可以由陆基跟踪雷达

或地形参考导航系统(在第 13 章中讨论)提供。

如前所述，由于对准的不准确，位置误差会在惯性导航系统中传播。通过比较外部

位置信息与对准导航系统计算的位置估值，可以得到位置误差的估值。根据对准导航系

统中的误差模型，有可能从这些位置数据的差异中得出对准误差。图 10.11 给出了这种

方案的方框图。

这种对准方法精确地等效于第 13 章讲的惯性辅助法。在组合导航系统或辅助惯性

导航系统中，都假设在要求导航系统实施导航的全部或大部分时间内能够获得外部测量
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图 10.11 位置更新对准框图

数据。在飞行前的对准中，对准指的是利用外部测量数据只完成实施导航期间之前的对

准。这种对准方法的原理将在第 13 章阐述，本章不作更深入的讨论。

10.4.3.5 姿态匹配

近期的研究工作表明，除了速度匹配以外，采用姿态匹配也可以提高惯导系统( INS) 

姿态误差的可观测性，实现更精确的对准，或者在保证对准精度的前提下缩短对准时间

或减小飞机的机动。更重要的是，姿态和速度匹配使得系统可以在仅存在机翼摇摆机动

时进行对准。相比之下，只采用速度匹配方法对准通常要求飞机进行一些变航向机动，

而这对飞行员构成了战术限制。对准导航系统与参考导航系统间的姿态角之差是对准

导航系统的姿态误差与两个导航系统相对物理指向误差之和。为了将这两项误差分离，

卡尔曼滤波器必须估计出相对指向角。姿态匹配方法首先由卡因( Kain) 和克劳提尔

(Cloutier) 提出 [7] 。这种方法在高速喷气飞机上的飞行试验已经由格雷厄姆( Graham) 等

人主持完成[剖，在范堡罗的。inetiQ 也进行了试验[9] 。

姿态匹配法最初是为直升机设计的，在直升机上参考导航系统与对准导航系统之间

的杆臂刚性相对更好一些。对于机翼外挂架上挂有武器的飞机，挠曲环境更加严酷。在

卡尔曼滤波器中适当地选择低增益可以将杆臂振动的影响平均掉。然而，机翼和武器挂

架在飞机机动时的挠曲变形会引起更加严重的问题。这种挠曲变形会严重降低姿态匹

配传递对准的性能。一种解决方案是引人一些附加的卡尔曼洁、被器状态，用这些状态来

模拟机翼受力引起的相对指向的变化，并增大卡尔曼滤波器预先设定的测量噪声，使之

成为机翼受力时偏离其稳定状态值的函数。

对惯性仪表误差以及速度和姿态进行估值提高了传递对准的性能。对加速度计和

陀螺的零偏进行估值对性能有巨大影响。对于某些类型的惯性测量装置(IMU) ，通过把

零偏分解成静态和动态(马尔可夫)状态偏差，以及通过估计加速度计和陀螺仪交叉藕合

误差和标度因数误差，可以进一步改善它们的性能。

传递对准导航系统能够达到的最好导航性能是参考系统的性能，因此，如果飞机装

有惯导和 GPS 集成导航系统，它的参考系统便能够提供比纯惯导系统更精确的基准。但

是，如果参考系统在被干扰一段时间后，突然重新收到 GPS 信号时(例如干扰机被摧毁) , 

GPS 对惯性漂移进行修正期间飞机速度解算中的瞬态变化会造成传递对准过程的中断。

一个粗略的解决办法是，把纯惯导系统用做主传递对准系统，仅在武器发射时用集成导
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航方法对武器的位置进行修正。但是，这种方法放弃了采用 GPS 对飞机惯导系统速度和

姿态的校准。所以，更好的方法是把 INS-GPS 集成导航系统用做参考，同时采用瞬态变

化处理算法。

最好的瞬态变化处理方法是直接检测瞬态值，即通过比较集成惯性导航系统和纯导

航系统的解算数据，或者通过从飞机导航滤波器中提取修正信息来检测瞬态值。在这种

情况下，瞬态值被用于在卡尔曼滤波器之外处理导弹速度解算，使整个对准处理过程步

调一致。当做不到这些时，传递对准算法必须监视瞬态值效应的测量值残差，如果发现

测量值残差存在，就要有选择地增大误差的协方差，使得速度误差估值更适合于经修正

的飞机速度解算。

10.5 海上的对准

10.5.1 概述

现代舰船上装有许多种传感器和武器系统。为了使舰船能够有效地部署和使用它

所配置的武器，所有这些设备必须协同工作。例如，一处传感器检测到的来袭导弹或飞

机的信息应能够被用来导引或控制设置在另一处的武器系统。

10.5.2 误差源

一种通常的做法是在舰船周围的战略位置设置基准面和对准标志，当将所有设备安

装到舰船上以后，这些设备可以以此为基准。人们希望用这种方法来确保所有设备都工

作在一个共用的参考坐标系中。长期以来人们一直以为，在造船时船上设备的校准精度

可以做得很高，舰船一旦下水，校准精度就会下降。通过观察舰船在海中航行时以及在

各种海情下对舰船弯曲或挠曲变形进行的例行实验结果，可以证实上述观点。这些误差

源可以分为以下几类。

长期变形是老化和阳光暴晒共同作用的结果。随着船只的老化和加载状态的变化，

船体结构会发生逐渐的变化。在阳光加热的作用下，可以观察到船体结构的显著弯曲。

随着一天内太阳的起落可能会发生 1。量级的角度变化。

舰船弯曲产生于恶劣海情下舰船随波浪起伏的运动，任意两个位置间角位移的量值

随着两位置间距离的增加而增大。对海中航行船体弯曲量的测量结果表明，在 O. 1Hz

O.3Hz 的典型运动时，船只会发生显著的角度位移，主要的弯曲运动是船壳绕船滚动轴的

挠曲变形。船体变形的量值是海情和作用在船体上海浪方向的函数。当舰船机动或有

稳定装置作用时，可能会出现船体的瞬时变形。

其他突然的变化来自水下的冲击(如深水炸弹) ，或在恶劣海情下舰船在水中颠簸出

水、入水形成的撞击。

此外，战斗损伤会引起舰船结构的严重变形，如果不进行静态重新校准，会导致武器

系统瘫痪。

10.5.3 船上对准方法

为了解决 10.5.2 节所述的问题，有必要设计一种方法用来在各种工作条件下维持
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船上各种设备的协调校准。虽然军舰上可由姿态航向参考系统(AHRS)或更加精确的舰

船惯性导航系统(SINS)提供精确基准，但船上基准传递的精度受限于船只的弯曲或挠曲

变形。鉴于这种原因，需要寻找舰载设备的其他对准方法。

10. 5. 3. 1 船上传递对准方法

假设作为基准的主系统能够保持精度，子系统便可与此基准进行对准。可以采用多种

方法来达到这一目的。最简便的方法是前面讲述过的用于机载系统对准的一次性对准方

案，将姿态、速度和位置数据从主系统直接传给子系统。然而，同机载系统对准一样，如果采

用这种方法，船只挠曲变形引起的物理失准会直接加入到对准系统误差之中。

克服这种局限性的一种可能方法是用光学对准校准方案直接确定发射平台主系统

与导弹系统间的相对指向。固定在一种参考坐标系上的自准直仪可以用来确定固定在

另一参考坐标系中的反射镜的偏转角。尽管这种方法已经用到某些场合，但由于两参考

坐标系可能会相距一定距离，维持视线接触存在→定的困难，这种方法通常并不可行。

比如，导弹发射架可能安装在距惯性系统 50m 甚至更远的地方。另一种方法是，通过比

较对准系统与参考系统的惯性测量数据来实现船上系统的对准[川IJ 0 10.4 节讲述的用

于飞行对准的速度匹配方法用于船上系统的对准会受到限制，特别是当要求在短时间内

完成对准的应用场合，因为这种方法依赖于运载体的机动。在许多情况下，这种方法可

能会根本行不通。对船上系统对准方法的研究发现，速度和纵摇角速率匹配可能是一种

解决办法( 11 J 。下一节详细讨论这一方法。

10.5.3.2 舰船惯性测量匹配技术

本节讨论利用速度和角速率匹配技术来实现海上系统对准。仅运用速度匹配进行

船上系统的对准会受到限制，因为船只显然不能像飞机那样通过机动来辅助对准过程。

然而，由于当地垂线的误差会导致克服重力的比力测量被错误地解算并作为北向和东向

速度的虚假分量传递，人们可以采用速度匹配来完成水平对准。

如果舰船存在某种纵摇和横摇运动，通过比较角速率的测量数据可以在相当短的时

间内完成船上系统的方位对准。正如 10.4 节中对飞行对准的描述那样，测量数据可以

用基于对准系统误差模型的卡尔曼滤被器进行处理。下面讨论测量方程的表达式。

假设参考系统和对准系统的转动角速率测量值在当地坐标系中分别表示为 α 和 b 。

在每一个位置上装有 3 个一组的捷联陀螺仪，其敏感轴与参考坐标系对准，与第 3 章用

的符号一样，它们检测的速率值分别表示为 ω:和 ωL。在进行比较前，参考系统和对准系

统中陀螺仪的测量值被解算到→个共同的参考坐标系中，比如坐标系 α 中。由此，参考

系统测量值可以表示为

之 =ω~ (10.32) 

假设测量误差可以忽略。对准系统产生的这些测量值的估值用带《的符号表示:

z = ê~~:~ (10.33) 

陀螺仪的输出(马~))可以写成真速率(叫，)和测量误差(δωU之和，而估计的方向余
弦矩阵可以表示为斜对称误差矩阵[/- ψ] 和真矩阵 c~ 的乘积，写成:

i = [1 一 ψJcaωL+8ω~b ] 
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展开等式的右边，令 ψ=[ψ川，忽略误差乘积项，得

z = C~ωL-ψx C~ω~J + C~8ωL= 
ω;， +ω:b × ψ + C~8ω:， (10.34) 

对准系统的旋转角速率可以表示为参考系统检测的旋转角速率和任何船体挠曲角

速率(ωf) 之和。由此，式(10.34)可以重写如下:

z = ωia +ωf +ωLxψ + C~8ωL 
测量值的差可以写成:

8z=z-z=- ωLxψ - C~8ωib-ωr 
在 tk 时刻测量值的差(8zk ) 可以用误差状态( &xk ) 表示如下:

8zk = lIk &xk + Vk 

式中 :lIk 是卡尔曼墟波器测量矩阵，其形式如下:

( 0 ωz ωy 0 0 飞

(10.35) 

(10.36) 

(10.37) 

lIk = I -ωz 0 ωx 0 0 I (10.38) 

飞 ωy ωx 0 0 0) 

式中:的、ωy 和的是矢量ω飞的分量 ; vk 是测量的噪声矢量，它代表测量值中的噪声和由
于船体挠曲引起的模型失配。

现在可以用测量方程(10.37) 和 10.4.3.3 节的系统方程(10.23 )构造一个卡尔曼滤

波器，由此得到的对准方案的方框图如图 10.12 所示。

参考系统角速率测量值阿J

参考系统运动

图 10.12 角速率匹配对准框图

1.举例和结果

测量值之差

说明:

②=相加环节

..... ~t 

...... ï t> 

仿真结果(图 10.13) 给出了速度匹配和角速率匹配组合法所能达到的对准精度。从

仿真结果可以看出，在平静海情、中等海情和恶劣海情下(海浪朝着船舷方向运动)方位

对准误差的收敛性。

这些结果是在船体的挠曲变形特征未知的情况下得到的。然而，速度测量值已经对

由船体转动引起的参考系统与对准系统的相对运动进行了补偿。对准系统装有中等精

度惯性敏感器，其中加速度计的零偏为 lmg，陀螺仪的零偏为 I O/h;参考系统则采用更高

质量的惯性敏感器。所使用的卡尔曼滤波器足以处理 10。以上的初始对准误差。
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仿真结果

说明:

c= 平静海情

m=中等海情

r=恶劣海情
航速=20kn

航向=90。

(相对于海浪方向)

子惯导加速度计-Img

子惯导陀螺 -IÌh

2.0 

1.5 

1.0 

0.5 

(
。
)
\
涮
耀
聪
握
罐

30 20 
时间Is

AV l 
。

海上测量值匹配对准

2. 船体挠曲变形的影晌

虽然从理论上说，人们有可能在卡尔曼滤波器中建立船体挠曲显式模型并由此得出

挠曲角速率的估值，但在实际上，得到一个有足够精度的模型是不太可能的。此外，这种

模型将使得滤波器具有尖锐的调谐特性，从而对参数的变化非常敏感。基于这些原因，

可以采用次最佳卡尔曼滤波，如上面讨论过的那样，用一个噪声过程来代表船体的挠曲

变形。下面通过简化的分析来说明采用这种类型的滤波器描述船体挠曲时对对准精度

的限制。

如图 10.14 所示，两个坐标系分别代表处于船上不同位置相距较远的参考系统和对

准系统的指向。假设参考坐标系与船的横摇轴、纵摇轴和偏航轴理想地对准，对准系统
(图 10.14 中表示为子系统)在偏航轴上有一个协的失准角度。

图 10.13

子系统铀系
q+õq 

X 
参考系统轴系

q 

X 

y Y 
0" 

p+õp 

船体挠曲对轴对准的影响

在图 10.14 中 ， O.XY表示位于参数系统原点的参考坐标系 ;O"XY表示位于子系统原

点且平行于参考坐标系的坐标系 ;O"xy 表示希望与 O"XY对准的子系统的坐标系。
参考系统敏感出的关于参考铀的角速率p 和 q 分别是船体横摇和纵摇的角速率。子

系统敏感出分解到子系统坐标轴上的角速率 p +8p 和 q+ 句，这里 8p 和 8q 代表两个系
统的相对角速率，即船体的弯曲或挠曲角速率。
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首先考虑在没有船体挠曲时的对准机理。运用纵摇角速率匹配方法，将参考系统测

出的角速率 q 与子系统角速率 qcos8ψ-psin8ψ 进行比较，得到一个测量差缸，即

8z = q(1 - cos8ψ) + psin8ψ(10.39) 

由上可以看出，当失准量为零时 ， 8z 等于零。因此，通过调整失准量切可以便测量差为

零，从而能够在没有船体挠曲时实现子系统的精确对准。

在存在船体挠曲时，子系统便存在附加的转动角速率 8p 和坷，子系统敏感出的关于

其纵摇轴的角速率为(q + 8q) cosψ 一 (p + 8p) sinψ。此时测量差为

8z = q (1 - cos8ψ) + psin8ψ- 8qcos8ψ+ 8psin8ψ 

协进行一阶近似时，上式表示为

8z = (p + 8p) 8ψ - 8q 

在这种情况下，当下式成立时，测量值为 0:

(10.40) 

(10.41) 

8ψ 丁子与 (10.42) 

上述分析结果清楚地说明，偏航的剩余失准的量值随船体横摇速率的增大而减小，

随船体关于测量轴的挠曲(此时为纵摇速率)变小而减小。进行与上面类似的分析可知，

采用横摇速率匹配得到的偏航误差估值的精度受限于船体横摇挠曲和纵摇速率的相对

大小。因为人们普遍认为船体关于横摇轴的挠曲通常大于纵摇挠曲，船体横摇比纵摇更

快，所以纵摇速率匹配是首选的方法。

图 10.15 给出了可实现的方位对准精度随纵摇速率挠曲与横摇速率之比而变化的

曲线。与上述理论分析结果一致，随着比值的减小，对准精度得以改善。

1.0 

涮
怨
:单
~"ζ 
提 V.J

E 
g 

。
\0斗\0-2 \0-1 

纵摇速率挠曲
横摇速率

图 10. 15 方位对准精度与纵摇速率挠曲和横遥速率之比的函数关系曲线

10.5.3.3 利用位置信息的船上对准

船上各设备间的协调校准可以利用与各设备或系统安装在一起的惯性导航系统来

完成，保持一个共同的参考坐标系。这种方法示于图 10.16 。

利用各个位置的精确位置坐标(例如，由卫星提供的实时位置坐标) ，可以便参考基

准得以保持。为每一个系统装上 GPS 卫星接收机和天线可以方便这些设备与当地地理
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说明-
D~导弹发射井
• ~ INS 
!ZJ ~GPS 接收机
rS:SJ ~计算机
~~电磁记录仪
E:83I ~ NCS/SINS 

数据总线

图 10.16 船上协调校准方案

坐标系对准。另一方面，通过适当的滤波和杆臂校正，用一个 GPS 接收机可以为船上所

有惯性系统提供位置数据。应当注意，GPS 接收机给出的位置是安装在榄杆顶端的天线

相位中心的位置。

虽然在舰船机动时，对准过程的收敛速度会大大加快，但是各个惯性系统的对准并

不依赖于舰船的运动。这种方法可以便每个系统都能实现精确对准，而不必考虑由于船

体结构弯曲带来的处于不同位置的各对准系统间的相对运动。显然，这种方法依赖于连

续收到卫星信号。在丢失卫星信号期间，维持系统对准的时间长短依赖于每个惯性单元

中敏感器的质量和特性。
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第 11 章捷联导航系统计算

11.1 概述

在捷联惯导系统中，为了从陀螺仪以及加速度计提供的惯性测量信息中提取姿态、

速度和位置信息，必须要求解在第 3 章中已经描述的解析方程。本章主要考虑这些方程

在计算机上的实时求解。在图 1 1. 1 中示出了姿态的确定、比力的分解以及导航方程的

求解等主要计算任务。

初始条件

革结篮 ω 

Vnxn 

初始条件

图 1 1. 1 捷联惯导系统计算任务

姿态计算和比力的矢量解算，是对计算机处理能力的最大要求。当有高频运动项存

在时，即使使用现代的处理器实时处理这些任务对捷联惯导系统计算机也是一个很大的

计算负担。所有类型的惯导系统，无论是捷联的或是平台的，都需要完成导航处理任务，

其计算能力要求要相对小一些。另外，在某些应用中，除了这些任务以外，还需要根据欧

拉旋转确定姿态。

早期生产捷联惯导系统时，部分地受到当时的计算机技术的限制。早期计算机的物

理尺寸影响了捷联系统的发展(尤其是对机载应用) ，而计算速度的不足则是实现快速且

精确的姿态计算的主要障碍。结果，早期的捷联系统可能获得的性能是有限的，特别是

在高频运动条件下。

这样的困难推动人们努力地去发展有效的算法，特别是把低速和高速的任务分开来

进行捷联计算的方法。低速计算是用于由运载体机动引起的低频、大振幅运动的计算，

而高速计算主要是针对高频、低振幅运载体运动的一种相对简单的算法。现代算法经常

采用这一方式，用于姿态计算及比力求解。

11.2 姿态计算

正像前面讲述的，在捷联系统中姿态计算是非常关键的。因此可以在许多文献[1 -5) 

中发现，它是一个重要的研究内容。在许多应用中，所需角运动的动态范围是很大的，从
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每小时几度到每秒 2仪泊。或更大。另外，在某些应用中，捷联系统可能经受高频动态运

动，如导弹弹体的弯曲以及火箭发动机引起的振动。在剧烈的振动环境中，要实现精确

导航，捷联算法精确眼踪弹体姿态的能力就是决定其导航性能的关键因素。
确定姿态的常规方法是计算运载体坐标系与参考坐标系相关联的方向余弦矩阵，或

者使用一种数值积分方法计算等效的四元数。只要计算频率足够高，那么在理论上讲即

使出现高频角运动的情况，足够精确地计算载体姿态也是可能的。然而，实际上这可能

给处理器造成极大的负担。

由博茨(Bortz) [1]提出的另一种方法是把姿态变化表示为→种旋转矢量。如下面所

述，姿态计算可方便地分成低速和高速两部分，这里表示威 k 循环和j 循环，低速计算部

分用于计算由运载体机动引起的相对低频、大幅值的运动，高速计算部分用于计算运载

体高频、小幅值的运动。后者是一种简单的算法。

利用这种方法，可计算频率接近较低计算速率的圆锥运动，而不需要提高速度来完

成大部分计算量。

11.2.1 方向余弦算法

为了更新在第 3 章里作了定义的方向余弦矩阵 C，需要求解下面形式的矩阵微分

方程:

t = Cll (11. 1) 

式中 :ll 是一个由旋转速率矢量 ω 的元素组成的斜对称矩阵。为了清晰起见，在下面的

推导中，都省略了前面使用的上标和下标。

从时间 tk 到 tk + 1 ，经过一次计算循环，方程的解可以写成如下形式:

Ck+1 = Ck叫:10dt (11. 2) 

只要旋转速率矢量 ω 的方向在整个更新间隔内，在空间保持固定不变，可以写成:

叮
t
s
J

X 
σ
 

广
ι
t
B』

-EG O FaE·E·-

,,
J 

(11. 3) 

因此方程(11. 2) 就变成:

Ck+ 1 = Ckexp[σx] = CkAk (11. 4) 

式中 :Ck 表示第 k 次计算循环载体坐标系相对参考轴系的方向余弦矩阵 ;Ak 表示把一个
矢量从第 k + 1 次计算循环的载体坐标转变到第 k 次计算循环载体坐标的方向余弦矩阵。
变量σ是一个具有方向与量值的角矢量，它表示载体坐标系绕旋转量值等于 σ的角度
后，将把载体坐标系的方向由计算循环 k 处转到计算循环 k + 1 处的位置。 σ 由分量矶，
σy'σz 表示，它的量值为

σ = .j(二千可EF7) (11. 5) 

以及

r 0 

UX=I fT 

... - u y U x 

。 (11. 6) 

-σz 
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方程(11. 4) 中的指数项展开为

Ak = 1 + [σx] +哈L与L哈卫+ (11. 7) 

-BEt--11ill-J 
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利用方程(11. 6) ，它可表示为
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(11. 8) UrUz 

[σ X]3=_(σ:+σ:+σ;)[σx] 

[σX]4 = _ (σ:+σ;+σ;)[σX ]2 

因此，就可以写成:

σzσz 

Ak =1 + [σx] +与r. _ U 2 

[俨 U
2

[俨+ ... = 

(11. 9) Z+i1-zi+Ef- …I [σ × ]+ll-zi+Ef- … I [σx] 2 
L- 3!"5! J"- L2! 4!"6! 

式(11. 9)还可以写成如下形式:

(1 - cosσ) Ak = 1 + 旦旦[σ ×]+ 2 [σx] 2 
σσ-

(11. 10) 

只要 σ为上面所定义的角矢量，方程(11. 10) 就提供了一个在时间 tk + 1 和儿上相关的载

体姿态矩阵确切的表达式。如果可以完美地实施这个计算方程，它将会生成一个当需要

对测量的比力矢量进行转换的时候才需要对它进行计算的正交短阵。但在实际应用中，

为了产生一种能够实时运算的算法，需要对方程(11. 10) 中的数学函数进行舍项处理。

根据方程(11. 9) ，AK 可以用下式来计算:
、
‘
，
，
，

·
·
且

'··A 
. '

且
·
·
且

，
，
，
、
、

Ak = 1 + a1 [σx] +α2[σX ]2 

4
σ一
引

+ 2
σ一
引
.

·
·
且

z a 

式中

1σ2σ4 
α -一一- -- --一-2 - 2! 4!' 6! 

因而，当载体运动被捷联陀螺敏感时，用基于方程(11. 4) 和方程(11. 9) 的递归算法可以

更新方向余弦短阵。算法的阶次将由方程(11. 9) 包含的项数决定。例如，在四阶算法

中，两个无穷展开项都要在 σ2 层次上进行舍项。计算速率应该选择为在最大转动速率

时要确保 σ 的量值仍为小量，因此可以避免 AK 的表达式中包含大量的项数。

姿态计算误差的定义

这里计算的姿态矩阵写成Â ，它可以用真实姿态矩阵A 和误差矩阵 E 来表示:

Â = A[I + E] (11. 12) 
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重新整理，得

E = ATÂ - 1 (11. 13) 

依照方程(11. 10) 和方程(11. 11)替代A 及Â ，可以写成:

E = r 1- 坐CT[ σxJ + 11-7时 [σx J 21 [I + a l [σxJ +向[σxJ2J-I=
u CT 

(σa1cosσ-Slllσ+σ2α2sinσ ) 1旦旦1+
σ 

(1 - COSCT - CTal sinCT +内COSCT) [u尹
σ 

(11. 14) 

方程(11. 14) 的第一项表示一个斜对称矩阵，形式为[σ川，下面用符号 U来表示。第二

项是对称矩阵，形式为[σx J 2 ，可用对称矩阵 S 表示。因此，可以写成如参考文献[5J 中

表示的那样:

E = U +S 

如果方程 ATA =1 ，那么 A 是一个正交矩阵。对计算的矩阵，可以写为

ÂTÂ = [I + EJT [I + EJ 

忽略二阶和更高阶项，则给出:

(11. 15) 

(11. 16) 

Â T Â = 1 + E + E T (11. 17) 

用它们的对称和斜对称元替代公式中的 E 和 ET，并且注意到 ST = S ,UT = - u ，则
ÂTÂ = 1 - 2S (11. 18) 

也可以写成:

ATÂ = 1 + S + U (11. 19) 

从最后的两个方程，能够给出下面的结论:

S 表示矩阵A 的正交偏差，S 的对角线元素被称为标度误差，而非对角线项表示扭斜
误差[5] 。

如果 S 为零 ，Â 就变成一个表示坐标系旋转的正交矩阵，它与由 A 定义的旋转不同。
U为这两个旋转之间的差。

参数 Ddc是 U 的上下非对角线元素和的平方根。它除以计算机更新间隔 8t 可以用
来度量计算姿态矩阵中的漂移。参数 Ddc可以用来对各种阶次的姿态算法进行精度的
评估。

矩阵 U定义如下:

u = (σαI COSCT - Slllσ+σ2α2sinσ ) 1旦旦工
σ 

在单一的 Z 轴旋转d情况下，σ=[σ o or ，有

Ddc =去(σαI COSCT - Slllσ+σ2α2sinσ) 
式中

α= 1 ， α2 = 0 为一阶算法

αI = 1 ,u2 = 0.5 为二阶算法

αI = 1 - (σ2/6) ， α2 = 0.5 为三阶算法

(11. 20) 

(11. 21) 
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11. 2. 1. 2 举例子

考虑角增量的最大值(σmax )为 O.lrad 和 0.05rad 的情况。如果载体的最大角速率为

10radls ，这些值就对应于 O.Ols 和 0.005s 的计算机更新间隔。

表 1 1. 1 列出了上述两种情况下计算姿态的漂移误差，这两种情况用的是不同阶次

的算法。

表 1 1. 1 用不同阶次的方向余弦算法计算的姿态漂移误差

姿态漂移误差/( (O)/h) 
算法阶次

σmax =0. 1 rad σmax =0. 05rad 

1 6870 1720 

2 3430 860 

3 7 0.4 

4 1. 7 O. 1 

可以清楚地看出，减少更新间隔可以显著改善计算精度。由于这种舍项舍去了漂移

误差表达式中的三阶和四阶项，包含三阶项所得到的漂移率大大地降低了。在许多应用

中，长时间的高旋转速率通常是不能持续的，所期望的平均速率会大大低于上面的分析

中所考虑的 IOradls。在这种情况下，由不精确的姿态计算引起的平均漂移误差比表中列

出的数据要小得多。因此在某些应用中采用一阶或二阶更新算法可能是可行的。

这里假定上面所描述的姿态计算的主要部分和后面论述的导航处理的其他一些方

面，都将在低速 k 循环数据速率状态进行计算。然而，有些计算可能需要在高速率状态

下执行，而另外一些计算则相对较慢，这将在后面加以介绍。

11.2.2 旋转角的计算

方向余弦矩阵更新精度的另一个限制因素是可以确定的旋转角 σ 的精度。首先考

虑的情况是角速率矢量 ω 的方向在计算更新的整个间隔内在空间保持不变。在这种情

况下可相当简单地对ω在 k 计算循环内进行积分即可求得 σ:

σ=[〉t (11. 22) 

即 σ是由某些陀螺在时间间隔 tk 到 tk + 1 内直接提供的增量测量值之和。在这种情况下，

σ和 ω之间的关系也可以表达成 dσ:Idt = ω。

然而，在一般情况下，简单地相加增量角的测量值来精确地确定 σ是不可能的。如

果 ω矢量的方向不能在空间保持固定不变，而是在旋转(如锥形运动时) ，那么根据博
茨[ 1) 可以写成:

σ=ω+ε (11. 23) 

式中 :ω 表示惯性可测的角运动，ε 是 σ 的非惯性可测运动的组元称为不可交换旋转

矢量。

在一般的运动条件下，即不限定于单轴运动，σ 的表达式可以通过对方程(11. 10) 求

导来得到。使 dA/dt =A[ ωx]求得，并如参考文献[ 1 ]所述对所得表达式中的矢量进行

216 



处理，给出:

。 =ω+lσ × ω+ l，rl -~lnσ|σ × σ × ω (11. 24) 
σ2 L' 2 (1 - cosσ) j 

由于不可交换性的影响，在一系列的旋转之后，最后的方向取决于各次的旋转和旋

转次序两个方面。上面的方程说明先前的各次旋转(σ) 以及现时的角速率(ω)是如何影

响非交换性项(e) 的构成的。

在实际计算中，需要把方程(11. 24) 的右边表达式作舍项处理。例如正弦和余弦项
改写成级数展开式并且略去 σ的高于主阶的项，则上面的方程可写成:

σ=ω+lfσ × ω+ 12σ × σ × ω 

参考文献[3J建议用下面的算法:

Mhl=[;+1α ×创t

其中

α=(创t

σ=αk+ 1 + 8αk+1 

(11. 25) 

(11. 26) 

并且创刊表示陀螺从 tk 到 tk + 1输出的增量角之和。一般情况下，都存在相当程度的角振

动，因此需要用比方向余弦矩阵更新速率更高的速率来求解方程(11. 26) ，即用 j 循环更

新速率，且要选择一种足够快的j循环更新速率来保证在最大载体旋转速率和振动出现

时由方程(1 1. 26)获得的 σ 值能很好地符合方程(11. 24)给出的真值。

11.2.3 旋转矢量的补偿

这一节讨论存在圆锥运动时计算姿态(8α) 的漂移误差表达式。圆锥运动是指载体

的一根轴在空间描绘出一个圃锥或近似一个圆锥时的运动。这种运动是由于系统两个

正交轴同时施加角振荡的结果，而这两种角振荡不同相。

这里假定载体围绕z 轴和 y 轴以频率f作振荡，其振幅分别为矶和吧。另外，假定在

两个通道中存在相位差 φ，那么，可以写出:

ω=2咐IOxcos21Tfi OyCOS(21Tft + φ) Op' 

和

α = [0笃 1 sin21Tfi - sin21Tfik f Oy 1 sin(21Tft +φ) - sin(2咐tk + φ)! Op' 

在 8α 方程中用 α 和 ω 两式代人，得

「 θx 1 sin2τrft - sin21Tftk! 1 r oxcos2τrft 1 

00= 叫:thisin(2ψ+φ) 一叫1Tftk + φ)! 1川×什10矶仰y
L 0 J L 0 J 

由它生成一个 z 轴分量

以=响吼叫ffil- 叫呼(t - tk ) f dt 
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在适当的范围内积分得

r sin27rf( tk+1 - tk) 1 
00, =响力Inφltbl-tk- 24 l 

设 tk + l -t1 = 旬，代人得

8α= 响θγ8tsin<Þ r 1 -世盗q (11. 27) 
r T L - 2吱f8t J 

因此，虽然 ω 是绕 Z 轴和 y 轴循环的，但 8α 出现了 z 轴分量。它是一个常值且正比于相

位角的正弦和运动的幅值。从上面的方程可以看出，当 φ=τ/2 时， 8α 最大。在这个条

件下，由于 z 轴在空间的运动描绘出了一个圆锥形，因此载体的这种运动称为圆锥运动。

在时间间隔 k8t 内，如果没有应用上面的修正项，那么计算姿态中的漂移误差可以表

示成:

8å, = 恍如i叫 1 - ~窍铲] (11. 28) 

如果 8å， 与总的系统性能要求相比是一个小量，那么就不需要实施上述修正项。

举例:

考虑载体以 50Hz 作圆锥运动的情况。绕 Z 和 y 轴运动的角幅度取 0.1 0。如果姿态

的更新频率为 1∞施，即 8t =0. 01s，那么引起的漂移为 1000/h。如果把计算频率提高到

5∞施，则漂移量就下降到 _60/h 。

针对上述方程更一般的情况，在一给定振动频谱下，可计算出 8αz 的均方根值。

11.2.4 载体及导航参考系的旋转

现在回到姿态的连续方程(11. 1) ，矢量 ω 表示载体相对于导航参考系的转动速率，

当导航相对于当地地理坐标系时，该方程可用下面的形式(如第 3 章所述) : 

é~ = C~n~b - n: C~ (11. 29) 

第一项 qoi是载体角速率的函数，由捷联陀螺测得，而第二项 -n~nC~ 是较低的导航参

考系角速率的函数。如上所述，当考虑到载体运动时，方向余弦矩阵的更新，即方程 dC~/

dt = C~d;b的求解可以用方程(11. 4) 及方程(11. 11) 来完成。

考虑导航系的旋转可以用一种类似的算法。为了对导航系旋转的方向余弦短阵进

行更新，可以使用与方程(11. 4)相似的方程，只是方程中的 A 用导航系旋转的方向余弦

矩阵 B 来替代，即

C1+ 1 = B1C1 (11. 30) 

式中 :BI 表示把 tl + 1 时刻与 tl 时刻的导航系相关联的方向余弦矩阵。 BI 可以用旋转矢量

θ来表示:

(1 - cosO)r .n ..1 2 BI = 1 + ~-ë二[θ ×]+02[θ X]2 (11. 31) 

这里 θ是具有大小和方向的旋转矢量，它表示导航系旋转了角度。，而它的方向从 tl 时刻
的方向转到了在 tl + 1 时刻的位置。这个角。可以写成:

θ=j:1ωLdt (11. 32) 

实际上，导航系转速通常比载体的转速要低很多，因此导航系旋转的方向余弦更新可以
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在低得多的速率上执行，即采用 l 循环更新速率。另外，它的算法所基于的数学函数可以

在较低阶次上舍项。

举例:

对方程(11. 31) 只考虑一阶项，在考虑地球转动的情况时导航系更新的时间间隔为

1s，而漂移误差的净值能够保持在一个可以忽略的低水平。在某些近程导弹的应用中，

角速率每小时几百度的测量精度是可以接受的。此时再考虑导航系的旋转(如地球

15 0/h的转动)就成为多余了。

11.2.5 四元数算法

采用四元数的姿态表达式，则需要求解下面的方程:

q=75q-p (11. 33) 

式中 :p = [0 ， ωTJ 已在 3.4.3.2 节中定义。这个方程也可用矩阵形式表示:

q = ~ Wq 
2 (11. 34) 

式中

O -αÞ. -αÞy -αÞz 

W. O αÞz - wy 
W = I (11. 35) 

wy - W z O w. 

Wz W y - W. O 

且 ωz 、ωy 和 ωz 是 ω 的分量。

如果旋转矢量 ω 的方向在整个计算机的刷新间隔内保持不变，则上述方程的解可以
写成:

qk+l = [exp;j:;htlqk (11. 36) 

O -σ x -σ y -σz 

O σz 咽'σy 
Wdt = ..E = 

lσ -σ z 。 σ x y 
( 11. 37) 

σ z σ y -σ x O 

I!P 

qk+l = 叫手)qk (11. 38) 

通过展开指数项，用相似上面求解方向余弦的方法，指数项可以用四元数形式写成:

qk+l = qk • Tk (11. 39) 
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式中

α c 

(11. 40) 
a.σx 

αsσy 

ασ 

α= 叫

r k = 

(11. 41) 

(11. 42) α= 虫坠企= O. 5{ 1 一旦异立+坠异L …}
σ 飞 -'1 :>1 

和

(0.5σ) 2 = 0.25(σ:+σ:+σ;) 

用第 3 章方程(3.32) 给定的四元数定义作比较，可见凡是表示一个具有幅值为 σ、绕

矢量 σ旋转的四元数，它是载体轴系从时间 tk + I 到时间 tk 的变换，而 qk 表示载体轴系

与导航轴系在时间 tk 相关的四元数。因此，对由捷联陀螺敏感到的载体运动，可以循
环使用方程(11. 39) -方程(11. 42) 来更新四元数 q。参数 σ 由 1 1. 2. 1 节所述的方程

来确定。

至于方向余弦算法，更新间隔的选择要确保在最大载体速率时 σ 保持在小量值上，

因此可避免矶和龟，表达式中保有很多项数。四元数更新算法的阶次将由方程(11. 41)

和方程(11. 42)选择的舍项点来确定。

姿态误差的定义

为了对四元数更新算法的性能进行量化，可定义漂移参数叭，这与 1 1. 2. 1 节的方向

余弦更新算法中漂移误差的定义相似。所计算的四元数误差 õ，可以分别表示成真实的

和计算的四元数项，即 r 和 F 如下:

11. 2. 5. 1 

(11. 43) õr = r* • r 
如果仅 z 轴转动 ， r = [cos(O. 5σ)sin(0.5σ)∞ ] ,r = [αeσα8∞] 
且

「 αccos(0.5σ) +σαssin(0.5σn 

õr = Iσascω(0.5σ) -αc削。 5σ) I 

o 
L 0 J 

这可以依照方程(3.59) 表达成方向余弦误差矩阵。依照在 1 1. 2. 1 中定义方向余弦漂移

的过程，对四元数漂移的表达式可以用误差矩阵的非对角线元素项加以定义，即

Dq=去iαccos(O. 5σ) + uassin(O. 5σ) f I uascos( 0.5σ) - acsin(。如)f = 

(11. 44) 

σ
 

n -E 
QO 

Zs a 吵
，
.σ

 

+ 
σ
 

n -E 
CO 

,-c 
α
 σ

 

so o c 
s α

 
c 

a 
σ
 

而
4

1-bw 
(11. 45) 

式中矶和 α8 根据算法所需的阶次来选择，即
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a_ = 1. a_ = 0.5 是一阶算法

ac = 1 -呜旦旦，俨 0.5 是二阶算法

(0.5σ) 2 ~ ~ 1. (0.5σ)2 、
ac = 1 -立TLJs=0.5i1- 立-;，v I ) 是三阶算法

11. 2. 5. 2 举例

使用不同阶次的四元数算法计算的姿态漂移列在表 1 1. 2 中，使用的条件与 1 1. 2. 1 

节中评估方向余弦算法的性能时完全相同。

表 1 1. 2 用不同阶次的四元数算法计算的姿态漂移误差

算法阶次
姿态漂移误差/((O)/h)

U max =0. lrad σmax =0. 05rad 

1720 430 

2 8ω 215 

3 0.4 0.06 

4 0.2 0.06 

与 1 1. 2. 1 节的表 1 1. 1 列出的结果相比较，可见四元数法的漂移值比用方向余弦法

得到的结果要小。这主要是因为四元数方程包含有 sin(σ/2) 和 cos(σ/2)项的展开式，而

方向余弦方程则含有 σ项的相似项。这也说明当 σ 为 O. lrad 时四元数法的漂移数与当

σ 为 0.05rad 时方向余弦法的漂移是一致的。因此，四元数表达式在单轴旋转及给定的

舍位阶数下，得到更精确的姿态解。

当导航系旋转时，为了更新四元数，可以采用与方程(11. 39) 相似的方程，其中 r 用

导航系旋转四元数p 代替，则

qt+1 = Pt 二 qt (11. 46) 

式中 :qt 表示在计算机 l 循环里载体轴相对导航轴的四元数 ;Pt 是载体轴从时间 tt + I 到时

间 tt 变换的四元数。四元数Pt 可以用旋转矢量 θ来表示如下:

式中

r b 

b θ 

b θy 

b θ 

b. = cos{ 旦\ = 1 -盟主型:+盟主且4
飞 21 2! 4! 

b = 坐坐全1 = O. 5{ 1 _盟主型:牛盟主型4 …}
。飞 3! 5! 1 

(11. 47) 

(11. 48) 

(11. 49) 

正如在方向余弦的情况一样，这些方程可以在比载体运动更新速率低的速率， ep l 循环速

率下执行。另外，低阶算法通常足以给出精确的导航系更新。

在选用四元数姿态表达式的情况下，下面的方程可以用于加速度矢量变换算法中方
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向余弦矩阵 C~ 的计算，它们的详细情况将在第 1 1. 3 节中讨论。

(1 - 2 (C
2 + d2

) 2 (bc - αd) 

C~ = I 2(bc + αd) 1 - 2( b2 + d2
) 

飞 2(bd - αc) 2(cd + ab) 

11.2.6 正交化和归一化算法

2(bd + ac) ì 
2(cd - αb) I 

1 - 2( b2 + c2
) ) 

(11. 50) 

在执行捷联姿态算法中通常用自相容性检查来提高方向余弦或四元数参数的计算

精度。方向余弦矩阵的所有行表示单位矢量在载体系的每个正交轴上的投影。因此，方

向余弦短阵的所有行之间总是正交的，并且每行元素的平方和应该等于 1 。在四元数表

达式情况下，自相容性检查是校验4 个参数的平方和应为 1 。

自相容性检查可以作为姿态算法的一部分，用来保证满足上面的条件。如果需要，

在相对低速下进行这种检查通常是足够的，也就是说这部分计算可以在 l 循环频率下

执行。

11. 2. 6. 1 方向余弦校验

方向余弦矩阵的第 i 行 Cj 和第j行 Cj 的正交条件是它们的点积应为 0 ，即 CjCJ =0 , 

实践中，情况不一定如此，定义:

AaJ=Czc丁(11.51)

式中 :~ij是与 Cj 和 Cj 正交的轴的角误差，即两行间的正交性误差。
因为两行中任何一行 Cj 或 t二·可能存在相等的误差，所以它们的修正可以用下式作

均匀分配:

式中符号表示修正量。

Cz=Ct-÷Au<

ξ = Cj - 扫ι

归一化误差可以由一行元素的平方和与单位量相比来确定，即

~jj = 1 一 cjcT

且用下式作修正:

Cz=Ca- 扫 C

另外一种方法是对方向余弦的列进行与行相似的处理，如文献[3] 中所述的。

11. 2. 6. 2 四元数归一化

(11. 52) 

(11. 53) 

(11. 54) 

(11. 55) 

四元数可以由它的元素的平方和与单位量相比的方法作归一化。归一化误差由下

式给定:

~q = 1 - q • q. (11. 56 ) 

四元数归一化也可以用 /(q.q.) 除以每个元素来完成，因此可写成:
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q = q = ! 1 -.:lq I -0.5 q """ f 1 + ~ .:lq }q (11. 57) 
(q • q' ) -~ , L - . 2 -~ r 

应该注意，正交化和归一化对在以前的计算中出现的误差是不能修正的。例如，四
元数中单一元素的误差，由于归一化修正会在所有元素中"散布"。作者认为，这种技术
的使用应当谨慎。重点应该放在基本的姿态更新算法的设计上，而不是依靠这里所讨论

的归一化过程，这种过程可能仅会给更新算法附加基本误差。

11.2.7 姿态表达式的选择

采用方向余弦或者四元数参数来表达姿态的相关好处在出版的文献[3J - [5J 中已

经作了阐明。虽然四元数法由于给出了正交姿态矩阵而具有某些优点，但两种方法优劣

的比较现在还无法给出定论。另外，在先前几节中给出的分析表明，用四元数法计算的

姿态精度比用方向余弦表达式所能得到的精度要高。这些因素至少部分地说明为什么

四元数法在近年比较流行。

然而，姿态算法的最终选择不大可能唯一依据计算精度来作出。在实际应用中，计

算量和对存储器的要求将是确定算法的主要因素。在这种情况下，四元数方法仍是一个

选择的趋向，这主要是因为它需要更新的参数较少，只要 4 个四元数而不是 9 个方向余

弦。然而，当考虑到整个捷联计算任务(包括测量的比力矢量求解)时，两种方法的优劣

就变得不是那么清晰了。

11.3 加速度矢量变换算法

这一节涉及的是测量的比力加速度分量在导航系中分解的算法。必须注意的是，要

考虑出现在计算机更新间隔内载体旋转的变化，并且对在高振动环境里工作的系统可能

需要用两种速度的算法[6] 。在许多应用中，求解与载体机动相关的加速度用一种相对低

速算法就足够了，然而考虑振荡时就可能需要包括高速修正项。

11.3. 1 用方向余弦进行加速度矢量的变换

测量的比力矢量fb在导航坐标系中表示如下:

f" = C~f b (11. 58 ) 

式中 :C~ 是如前所述的从载体变换到参考轴系的方向余弦矩阵。

计算这个函数的算法(接受速度增量测试值)可通过对方程(11. 58) 的一次积分得

到， IlP 

un=j::yndt(1159) 

式中 :Ef 表示在导航系中速度经历了计算机周期 tk 到 tk + I 后的变化量。速度矢量 V 可

以通过 un 在每个周期内所计算出的值之和并且对 1 1. 4 节将要讨论的哥氏加速度及重力

加速度影响进行修正后来确定。矩阵 C~ 随更新间隔时间连续变化，并且可以用在 C~ 时

刻 tk 的值矩阵 Ck 和代表载体轴从 t 时刻变换到更新间隔的起始时刻 tk 的矩阵 A 来描

述，即
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C~ = CkA 

代入方程(11. 58) 中的 C~ 得

un=CKfJUbdt 

按照方程(11. 11) ，A 可以表达成如下形式:

A = 1 + [αxJ + O. 5[αX]2 _ . 

式中

把A 代人方程(11. 61) 中，得

un=cdf[fb+Ufb+05[们]γb_...Jdt

如果二阶以及更高阶次项被忽略，可以写成:

un=CK[[:"fbdt+j:"α xfbdt] 

如果现在写成:

v = r.户t
且对方程(11. 63) 中的叉积进行积分，即可表示成:

(11. 60) 

(11. 61) 

(11. 62) 

(11. 63) 

u" = Ck ( V k+ 1 +扫+1 X V k+1 + 扫:"(α Xfb- ωbxv)dt) (11ω) 

这里 α川等于 α在时间间隔 tk 到 tk + 1 内用角增量测量值之和来评估的值。同样，如k+1是

在同样的时间间隔内由惯性测量装置得到的速度增量测量值之和来评估的值。

方程(11. 64) 中 u" 包含 3 项:

(1)由惯性测量单元产生的增量速度测量值之和;

(2) 从 tk 到 tk + 1 时间间隔内累加的增量角和在同样时间间隔内速度增量变化的叉积

(在文献中这项称为旋转修正) ; 

(3) 动态积分项。

如果fb和矿在更新间隔内保持常值，则α=ωbt ， V=fbt ，代人方程(11. 48) ，则很容

易看出，在这种条件下，积分项都为零。然而，如果fb和旷在更新间隔有很大的变化，为

了提供动态运动的补偿，计算这个积分也许是必要的。在这种情况下，计算这个积分的

速率需要大大超过动态运动的频率，即上节里所提到的j循环更新速率。表示这种效果

的例子在下节中给出。

11.3.2 旋转修正

为了说明在应用捷联技术的导弹中旋转修正项的必需性，考虑运载体在横向平面以

fb = [0 f of 和旷= [0 0 ωf作机动的情况，即在偏航平面内同时发生加速和

旋转。

如果加速度变换更新间隔是缸，那么真实速度经由 t=O 到 t = 8t 时间间隔后的变化
由方程(11. 61) 给出下面的形式:
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smwt 

coswt 

O 
:11dt=j:[Zldt= 

[~(1 - c叫t) 会inapst olT 
如果在更新间隔内没有考虑运载体的旋转，那么计算速度的变化变得非常简单:

UO
' = [0 .fòt O]T 

un'和 UO 求差的表达式如下:

&U. =U O. _ UO = 

li(1 -γ&) 1\1T
_ (1 - c 硝t) -βt el-

w wo' 

[腿一也- ... Of 
2 6 

等效的加速度误差可写成:

坦丁=险些-… f豆豆-… ()f
&t L 2 6 ~ J 

举例:

设导弹的横向加速度为 20g ，而线速度为 8∞m/s，相关的旋转速度近似为

(11. 65) 

(11. 66) 

0.25radls ，替代上式中的f和 ω 并且假定更新间隔为 O.Ols ，则给出 Z 轴的加速度零

偏为 25mg。如果导弹持续机动，那么这个量值的零偏将会显著增加速度和位置的误差，

特别是对中、远程导弹系统。可以把上面得到的数值与这种应用可接受的加速度测量误

差进行比较，其典型数值范围约为 5mg -lOmg ，有时候更小。

不难看出，方程(11. 64)给定的简单的旋转修正项可以对上面例子中出现的二阶速

度误差进行补偿。如果需要，更高阶的修正项可以应用方程(11. 61) ，使变换矩阵A 的展

开式包括更多项，从而求得相应的表达式。

11.3.3 动态修正

在导航坐标系中计算速度在计算机周期内变化时，可能需要使用下面的修正项:

&U
O =打::1(αx ah - ωh X 川 (11. 67) 

测试矢量变换算法性能的一种好方法是看它处理划摇运动的能力。划摇运动是相对于

两个正交轴同时施加角振荡和线振荡的同相分量形成的。如果计算频率太低或者不使

用划摇修正，那么这种运动会严重影响系统性能。

在载体出现绕 Z 轴的角振荡同时在 y 方向有线性振荡的情况下，可以推导出 &UO 的
表达式:

α=fatdt 
式中

ωh = [21Tf6xcos2 1Tft 0 O]T 
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且

s'' ，
。

-u a 
K 

FaEEE-

,
J 

= wv 

式中

a b = [0 Aysin(2τβ+φ) O]T 

式中 :Ay 是振荡加速度的幅值。代入 8u" 方程中得到 z 轴分量:

叫 =÷ozAy叫 [:"!1- 叫价 -tk)!dt=

( sin2咐飞 tk + 1 - t k ) \ 

E0人mφ(thIEtk-24) (11. 68) 

记 tk + 1 -tk =8t ， 贝。:

8u; = 斗。 Aβcos<f>( 1 -业盐!) (11. 69) 2 ~ %--y 飞 2'IT.fõt I 

可以看出，当 φ=0 时，8u: 为最大。在这种条件下，载体运动称为划摇运动。在时间间隔

8t 内，如果上面的修正项没有采用，就会出现加速度误差，这个误差可以表示成:

时=护人cosφ(1 -常!)
如果 sd: 与整个系统性能要求相比是小量，那么修正项就可不予考虑。

举例:

考虑载体划摇运动的频率f为 50Hz 的情况。运动的角幅值氏为 O. 1 0 ，而相对于一

个正交轴的振荡加速度在土 Ay = 10g 之间变化。如果姿态更新频率为 1∞Hz ，即 8t = 

O. 01 s ，那么加速度误差为 8.7mg。如果计算频率增加到 500施，则加速度误差就降到约

0.5mg，所需的精度由实际应用和飞行阶段决定。

(11. 70) 

11.3.4 用四元数法进行加速度矢量的变换

在用四元数法计算姿态的情况下，可以直接使用四元数参数对加速度矢量进行变

换，即用下式替代方程(11. 64):

u" = q . (Vk+1 + ~ Iα'k+l X V k+ l +打:+1(α Xfb- ωb X 时 dt) • q. (11. 71 ) 

此外，利用方程(11. 50) 可以用四元数参数计算方向余弦矩阵 C~ ，并且如 1 1. 3. 1 节所描

述的那样完成加速度变换。

11.4 导航算法

确定运载体速度和位置所要求的计算过程不是唯一针对捷联系统的，在许多标准的

惯导教科书内都有叙述。最近的， Bar-Itzhack[7] 提到对导航计算的不同部分用不同计算

速率的优越性。例如，含有地球转速的项，就不需要像含有载体速率项那样频繁估算。

下面的分析也基于同样的考虑。

第 3 章给出的速度和位置方程可以用下面的积分形式表达:
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vn = fofn dt - fo [2ωie +ω.nJ X 州 +foμ (11. 72) 

xn = fo向(11. 73) 

为了确定运载体速度和位置，在导航处理器中需要估算积分项。在上面方程中的矢量项

可以用分量形式表示如下:

v. = [vN V E VD ] T 

x. = [xN X E - hJ T 

ωi. = [!1cosL 0 - .GsinL r 
ω= r VE 二立二旦些~f

LRo+h Ro+h Ro+h J 

g = [0 0 gr 
上面的表达式用于在地球附近的当地垂直地理坐标系中的导航。方程(11. 72) 中的第一

个积分项表示经过每一个更新周期后速度变化的和 un:

un=[:γ ndt 

u n 可以用上面推导出的方程(11. 48) 确定。因为这一项是载体姿态的函数，j n=C'lf b ，

因此它必须考虑运载体动态运动的情况，需用足够高的速率进行计算。包括重力影响的

速度矢量可以用下式在时间间隔 tk 到 tk+ l 内进行计算:

":+1 = v: + u
n 

+ g8t 

方程(11. 72) 中的第二个积分项含有哥氏修正项。在一般情况下，它对旷的贡献与方程

的其他项相比比较小。因为哥氏项数值变化的速率相对较低，所以用 1 1. 3 节所提出的

相对较低的 l 更新速率对它进行修正就可以了，即

式中

V;+1 = [1 - 2/}i.8t, - .(}en8t, ] v; 

a ie = [ωie xJ 

a en = [ωen xJ 

v; = 在 t， 时刻的速度矢量

8t, = t，叫 - t, 
最后，积分速度矢量得到位置，如方程(11. 73)所示。

(11. 74) 

当然，积分形式的选择取决于应用情况。对近程、低精度的应用，低阶方案(如矩形

或梯形积分)很可能就可以了。在时间间隔 tk 到 tk + 1 内计算位置更新的方程如下:

矩形积分:

X:+l = xZ + v:8t (11. 75) 

梯形积分:

XLI=x;+(乌旦旦)8t (11. 76) 

对机载和船载惯导系统，性能要求更高，可能需要较高阶次的权分方案，如辛普森法

则或四阶龙格一库塔积分。
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辛普森法则:

IV n , + 4v~ + V~. ， \-
X;;+I = x;; + I ~凰 3 OT' }ðt (1 1. 77) 

常常需要确定相对于地球的海拔位置和现时当地垂直导航参考坐标系相对地球坐

标系的角度方向，这通常用经纬度表示。为避免数学上的奇异性，角位置参数可以用导

航系( n)相对地球系(e) 的方向余弦矩阵来表达，位置方向余弦矩阵及高度的费化由下列

微分方程表示:

h = - vD 

t~ = c~n~ 
式中 :n:n = [ω:nxJ ， ω:n=[lcosL-L -lmUT( 如第 3 章所述)。

导航软件执行的算法可以依据上面方程的积分来建立:

(11. 78) 

(11. 79) 

h1 = h1_1 + Ah1 (11. 80) 

C~+I = ~AC:+I (11. 81) 

式中 :AC:+ 1表示导航轴系在 t1 + I 时刻与在 t1 时刻相关的方向余弦矩阵。它可以用旋转矢
量。表示如下:

豆豆 ( 1 - cos{) r .. .., 2 AC:+ 1 = 1 + 伊[， x] + ,. -~~V"!( , [, x y (11. 82) 
，-~ - ( 

式中:，是具有幅值和方向的旋转矢量，即导航系绕5 旋转，其转角等于5 的幅值，此时导

航系将从 t1 时刻的方向转到 t1 + I 时刻的位置。

5=j::1ω:ndt (11. 83) 
在位置矢量从计算机循环 l 到 1 + 1 发生旋转的情况下，为了获得旋转角矢量 5 的精确更

新，可采用一种用于速度更新计算形式的算法(如文献[9] 所述)。导出的算法包括了位

置矢量旋转和角速率与比力组合动态影响的补偿项。这里的动态效应会导致校正误差。

"滚动"这个术语用来指动态误差的影响[11 ， 12] 它类似于在动态条件下影响速度矢量更

新的划摇效应。

11.5 小结

捷联导航计算涉及由紧密安装在运载体上的惯性仪表测得的角速率和比力来确定

运载体的姿态、速度和位置。把惯性敏感器的测量值用于各种方程中求得所要求的导航

信息。在前面的讨论中描述了捷联计算的 3 种不同领域，即姿态计算、比力矢量的变换

以及导航计算。本章结合某些应用列出了这些功能的实时计算技术。

在这一章中，描述了一些在惯性导航系统处理器内的计算方程。基于给定的方程可

以开发各种算法，算法将直接接受和处理增量形式的惯性测量值。为了获得各种算法的

实时解，建议捷联计算分成如下的低、中和高频部分。

(1)低频计算 ( 1- 循环)。捷联导航方程的某些部分涉及一些随时间变化非常慢速

的项，如"地球转速"。因此，用相对较低的速率来执行算法的这些部分是足够的。特别

对导航坐标系旋转情况下的计算姿态更新及导航计算中哥氏修正的应用都可以在低速
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率上进行。另外，如果需要姿态的正交化和归一化的算法，也可以在低速率上执行。
(2) 中频计算仙一循环)。大量的计算应该是在中速率上执行。为了处理由于运载

体机动而产生的大幅度动态运动的计算，需要选用中速率。这包括四元数或方向余弦的
计算、加速度矢量的变换以及导航方程主要部分的求解。

(3) 高频计算(j -循环)。为了处理周期运动(例如圆锥运动及划摇运动) ，需要在

高速率上进行某些相对简单的计算。这可以对在较低频率更新周期内发生的角速率和

线加速度的变化进行补偿。

需要执行的各种计算功能简要地列于图 1 1. 2。这里假定惯性测量装置具有与所要

求的最高计算频率相一致的输出能力。

r 

角度增量测

量值求和

速度增量测
量值求和

斗主

旋转矢量计算H

j 估算的姿态

速度

的修正计算

d k- 循环
计算

图 1 1. 2 捷联计算任务总结

在现代的捷联系统中，研究重点集中在为求解本章所描述的姿态和导航微分方程更

确切的积分解析解而使用的更精确的算法上。计算精度的改善使捷联算法更容易验证，

因为在给定的运动条件下，试验结果能够很好地符合解析解。通过现代计算机技术的应

用，更精确的算法会得到更广泛应用;计算机的快速处理速度加上长的浮点宇长使得这

样的算法能够执行。如果希望进一步领会现代捷联算法的数学推导及处理技术，读者可

参考保罗·萨维奇(Paul Savage) 编写的有关这一主题的各种出版物[川2] 。
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第 12 章广义系统性能分析

12.1 概述

在实际应用中，由于在导航系统开始工作之前，传人系统的数据存在误差，并且惯导

系统各组成部分也存在缺陷，因此，捷联惯导系统的工作精度受到限制。捷联惯导系统

涉及的误差源有以下几种:

(1)初始对准误差;

(2) 惯性敏感器误差;

(3) 计算误差。

本书第 4 章~第 7 章、第 10 章和第 11 章介绍了导致这几种误差的众多因素。

用于推算定位系统(比如惯性导航系统)的测量值误差一次次向下传播，从而导致系

统计算的总误差随时间变化或漂移。通常，惯性导航系统的性能是用相对于初始位置坐

标值的导航误差的增长来表征的。在实践中，通用的办法是用平均漂移性能来表示惯性

导航系统的特性，比如 10 mile/h 就是常用惯性导航系统的一个典型特性。这是商用飞

机使用的一种典型惯性导航系统。

在系统设计和确定技术指标的早期阶段，需要按照惯性导航系统的未来使用条件估

算导航系统性能。通常采用分析与仿真相结合的方法来预测导航系统性能。本章将建

立误差源与系统性能相互关系的方程。这些方程主要用于阐述各种类型的误差随时间

的传播过程。本章后半部分强调了分析技术的局限性，并且概述了用于评估导航系统性

能的各种仿真方法。

12.2 二维捷联惯性导航系统误差传播

12.2.1 非旋转坐标系中的惯性导航

在本书第 3 章的开头部分，按照简单的二维惯性导航器件讨论了捷联惯性导航系统

误差传播的方式并在图 3.1 中进行了说明。这种系统的误差方框图如图 12. 1 所示。

图 12. 1 给出了位置、速度和姿态的初始误差，同时也给出了惯性敏感器提供的

比力和角速率测量值的零偏。为了简化这种初始分析，忽略了重力场表示法的

缺陷。

这些误差通过惯性导航系统传播，导致位置误差随时间而增加。误差传播可

以用一组数学微分方程表示，这些微分方程是通过把第 3 章的导航系统方程求偏

导推导出来的。对各种系统误差修正到一阶的二维导航系统的微分方程如下

所示。
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导航误差方程:

图解:

@=分解

囚=积分

'@=求和西ι

叫L

甜。

图 12.1 二维惯性导航系统误差方框图

80 = 8ωyb 
矶 =ιfxbsinθ + hbCOSθ)8θ+ 以bCOSθ+ 8hbsin8 = 

hi 80 + 自fxb COS(} +鸟儿sin(}

机 = - (!.b COS() + hbsinθ)80 -趴bsin(} +鸟儿COS(} = 
- fxi 8O - 以bsinθ+ 鸟儿COS(}

8甘xi - 鸟儿 8v.i = 自fxi 8xi 帆 8zi = 8Vzi 

Ô. 

Ô, 

(12. 1) 

现在开始讨论由各种误差源引起的位置误差。位置估算的初始误差只对估算的位

置产生一个固定偏差，该偏差在惯性导航系统导航期间保持不变，而初始速度误差经积

分后得到位置误差，该位置误差随时间呈线性增加。姿态误差和仪表零偏对导航系统性

能的影响更加复杂，因为单个误差在通常情况下会影响导航系统的两个通道。

例如 ，X 轴加速度计输出的一个零偏以b就会在坐标系的 z 通道和 z 通道分别产生一

个加速度误差分量以bCOS(} 与-自fxb sin(}。随后，这些误差按照位置误差进行传播。因为

计算位置的估值需要进行两次积分，该误差与时间平方成正比，分别表示为以b cos fJt2 /2 

与-自fidintk2/2。初始姿态误差的传播方式与此类似，而由陀螺仪输出的零偏引起的位

置误差与时间立方成正比，因为确定刚体姿态需要进行再次积分。

由图 12. 1 给出的各种误差源引起的位置误差类型如表 12. 1 所列。

表 12. 1 二维捷联惯性导航系统误差传播

位置误差
误差源

x 轴 z 轴

8xo aτ。
初始位置误差

8zo &0 

初始速度误差
8v,o 8vot 

8v,o 8v,o t 
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(续)

位置误差
误差源

x 轴 z 轴

88u元; ，二 t2 

初始姿态误差 880 - 88of.;一
2 2 

自兀b
t2 t2 

趴bcos8 -矶b sin8一2 2 

加速度计零偏

电{，b
t2 

以bcos8 二.2一航bSEn07 2 

陀螺仪零偏 5ωyb 以山; t3 

-8ωyb.儿Eτ

通过上述简要的分析，可以看到各种不同误差源在惯性导航系统中的传播方式。显

而易见，在比力测量值分解到指定坐标系的过程中，各种误差在导航通道之间存在固有

的棋合现象。因此，对各种误差进行简单的精确计算并不切实际。

12.2.2 旋转坐标系中的惯性导航

现在讨论一种具体的情况，即在地球附近进行惯性导航的情形。假定在第 3 章讨论

的当地地理坐标系中进行惯性导航c 经过改进的二维导航系统机械编排如图 3.3 和图

3.4 所示。

在这种系统中 ，X 轴和 z 轴分别与当地的水平方向和垂直方向一致，并且惯性导航系

统提供在每个方向的速度估算值。用水平方向的速度估算值除以地球半径，可以得到第

3 章提到的转移速率，然后被反馈回去，并且从测量的载体速率中减去，以此来计算载体

相对于当地地理坐标系的姿态。这种反馈的作用是修正系统误差的动态特性，r面将详

细介绍。

这里先分析当地地理坐标系的动态误差特性，其前提是载体真实姿态为零，即 0=0。

此时，通道之间的搞合名义上为零，从而可以分别分析每个通道。尽管这种方法提供的

分析得以简化，但是仍然可以用于分析在垂直通道和水平通道上的误差传播，并且分析

结果仍具有普遍意义。此外，假定导航系统安装在地球表面上静止的运载体上，或者安

装在相对地球匀速运动的运载体上。在这种情况下，作用在运载体上唯一的力就是比

力，它主要用于克服地球引力的影响。此时fxg =0 ， 儿 =go

修正到一阶的垂直通道和水平通道的误差方程，如表 12.2 所列。

表 12.2 垂直通道和水平通道误差方程

水平通道误差方程 垂直通道误差方程

ÍÎ8= 8ω由 -8v/Ro lìv, = 悦，

lìv x = g 'ò8 + 'òfxb 1\z = õv, 
. 

8χ = Bvx 

233 



垂直通道的误差随时间的传播方式与前文讨论的在惯性坐标系的误差传播类似。

然而，在水平通道有一个闭环存在，如围 12.2 方框图所示。在这个闭环中有两个积分

器，所以闭环回路处于振荡状态。

图 12.2 中给出的单轴导航仪是一种虚拟单摆的电子模拟装置，其摆长等于地球半

径，这就是舒勒摆。下一小节将介绍舒勒摆的特性。

分
和
积
求

脚
卧
@

8θ。

图 12.2 惯性导航系统水平通道舒勒回路

12.2.3 舒勒摆

在地球表面上，垂直方向可以通过一个单摆确定，单摆包括一个摆垂，摆垂通过一根

摆线悬挂在一个固定的支撑点上。然而，如果支撑点从静止状态以加速度 α 移动，此时

悬挂摆垂的摆线将处于倾斜状态，相对垂直方向的倾斜角。= arc阳(αIg) ， 因此，摆线方

向不再表示当地的垂直方向。假定，摆线长度增加到等于地球半径，此时无论支撑点相

对地心如何加速，摆线将永远处于垂直状态。这种现象最先由舒勒教授阐明，因此它被

称为舒勒摆。一个具有上述特征的单轴导航系统(图 12.2)具有与舒勒摆类似的特征，因

而称做舒勒调谐系统，下面将予以阐述。

把测到的比力分解到惯性导航系统的参考坐标系中，对分解的比力分量进行一

次积分，得到运载体的速度;接着再积分一次，就得到运载体的位置。用上述速度除

以地球半径(Ro) 就可以计算出转移角速率。当惯导系统绕地球运动时，这个信号就

用于修正存储的姿态参考值。如果存储的姿态参考值有一个角误差 θ，惯导系统指

示的水平方向将相对真实水平方向倾斜，倾斜角为()，同时在已分解的加速度计测量

值中将包含一个重力分量，大小等于 g(}。由此产生的闭环称为舒勒回路。舒勒回路

处于非稳定状态，因为闭环回路上有两个积分器。舒勒回路的动态特性由下列特征

方程确定:

1 +乒一 =0
s.Ro 

(12.2) 

式中 :s 是拉普拉斯算子。

方程(12.2) 还可以写成:
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或者

8
2 +革 =0

a ‘ 0 

82 +ω2 = 0 (12.3) 

这是舒勒摆的简谐运动方程，其固有频率 ωs=jfF=0. ∞124radl8。这就是舒勒频
'\/ Ro 

率。舒勒振荡周期由下式计算:

贝=艺 =2τ在 =ωm
这与摆长为 l 的单摆周期计算公式类似，即

T=2τ/~ 
'Y g 

(12.4) 

(12.5) 

因此，舒勒振荡可以认为是一种摆长等于地球半径矶的假想摆。只要初始时对准

了垂直方向，一个把频率调谐到"舒勒频率"的摆，可以始终指示移动运载体的垂直方向。

正是由于这个原因，舒勒调谐系统常常用于靠近地球表面的惯性导航系统。

12.2.4 舒勒调谐系统的误差传播

在单轴导航系统中，系统误差会引起以舒勒频率进行的系统振荡。图 12.2 的方框

图分别给出了姿态、速度和位置初始估值误差 880 、仙。和 8吨，同时也给出了陀螺仪与加

速度计测量值的固定零偏 8ωyb和以b。这些误差项随时间的传播可以根据表 12.3 所列

的微分方程推导。

表 12.3 单轴误差传播

误差源 位置误差 误差源 位置误差

初始位置误差(8xo ) 8xo 加速度固定零偏(电fxb ) 机(1-78t
」

初始速度误差(8vo ) 8vortJ 角速率固定零偏(缸'声) (叫)8ω由ybRo t t --;:-一
初始姿态误差( 880 ) 88oRo (1 -cosαI.t) 

12.2.5 结果讨论

从上述结果可以看到，经过几个或更多的舒勒周期后，由于舒勒调谐的结果，简单导

航系统的误差传播受到限制。除了陀螺仪零偏以外，所有误差源引起的误差都是这样。

陀螺仪的零偏会导致随时间呈线性增加的位置误差 8ωRot 和位置误差的振荡分量。显
而易见，陀螺仪的性能对实现长期的系统精度至关重要。这就是多年以来，人们付出了

很多努力来提高陀螺仪性能的原因之一。

由此可见，完全可以根据陀螺仪的测量精度来粗略推断惯性导航系统的性能。例
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如，采用精度为 0.01 0/h 的陀螺仪的惯性导航系统，可以获取的导航精度约为 1km/h。陀

螺仪与导航精度的这种关系常常用做评估惯性导航系统性能的"经验法则"。陀螺仪用

于存储导航系统的姿态参考值，并且存储的参考值依照陀螺仪的漂移率而变化，明白了

这一点就可以正确认识这种影响的物理意义。在地球表面的赤道上，经度 1。相当于

111km( 约 60n mile) 。因此， 1'(角分)相当于约 1n mile 的距离。

到目前为止，上面的分析只涉及在单一平面中工作的简易惯性导航系统。正如本章

下面将要介绍的那样，全三维惯性导航系统的误差分析模型非常复杂，尤其在运载体处

于机动状态和系统各通道存在搞合的情况下更加复杂。下节介绍可以用于预测惯性导

航系统性能的一组广义误差方程。

12.3 广义误差方程

本节主要分析全三维惯性导航系统的误差增长情况，文中给出的方程基于在地球表

面附近工作的惯性导航系统，导航坐标系为当地地理坐标系。

12.3.1 误差方程推导

12. 3. 1. 1 姿态误差

在捷联系统中，仪表组相对于导航坐标系的取向可以用方向余弦矩阵 C~ 表示。估

算的姿态矩阵 ε; 可以用真实的方向余弦矩阵 C~ 表示为

C~ = BC~ (12.6) 

式中 :B 表示从真实参考坐标系到估算坐标系的变换矩阵，即存储在惯导系统计算机中

的参考坐标系对准误差。对于较小的失准角，矩阵 B 可以近似用如 F所示的斜对称矩阵

表示:

B = [1- ψ] 

式中:l是一个 3 x3 的单位矩阵，ψ 可以用下式表示:

(0 - 8γδ自\

(12.7) 

收 =1δγoδα (12.8)

\-δ白 δαo ) 

在该矩阵中，δα 与印表示相对垂直方向的姿态误差，即水平误差或倾斜误差;而 δy

表示绕垂直方向的误差，即航向或方位误差。这些误差类似于仪表组在稳定平台导航系

统的物理偏差，并且对小失准角来讲，近似等于滚转、俯仰和偏航的欧拉角误差。

此时，估算的方向余弦矩阵可以表示为

把式( 12. 9)整理后，可以得
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ψ = 1 - C~C~1' (12.10) 

该方程经过求导计算，可以得

伊 =-C;cf-ε;cf (12.11) 

正如本书第 3 章所述，方向余弦矩阵 c~ 是作为绝对载体速率oi和导航坐标系速率

。:的函数进行传播的，其传播方程为

c;=c;ol-OLc; (12.12) 

同样，估算矩阵町的时间微分方程可以表示为

ε;=ε;bi-bLC; (12. 13) 

式中 :tzb和 ñin分别表示测量载体的速率和估算的导航坐标系转动速率。

把 (:~和可代入方程(12. 11) ，可以得

伊= - C~ñ~bC~1' + ñ~nC~C~1' +ε;oicf-ε:cfoL= 

-CUbi-oi]cf+bLE;c;T-E;cfoL (12. 14) 

把方程(12.9) 的 C~ 代入方程(12. 14) ，得

伊= - [I- ψ] c~ [ñ~b - U;b] C~1' + ñ~n [I - ψ]C~C~1' - [1 - ψ]c;cfoL 

(12. 15) 

设定Mlin = ñ in - nin ,8I}ib = ñ ib - n ib ，并且忽略误差乘积项，可以得到下式:

伊臼 ψ'n~n - n~nψ+811卜 qsote;T (12.16) 

通过元素的逐项对比，上式可以用矢量形式表示为

伊 ""ω; × ψ+õω~n - C~õωL (12. 17) 

式中 :ψ=[õα m 8γ] 1'为失准角，且有
ψx=ψ ωL × =Ojn 8ωLx=SOL 8ω~b X = õd;b 

12. 3. 1. 2 速度误差与姿态误差

速度误差方程可表示为

v = C~fb- (2ω:+ω:n) × V+gl (1 2. 18) 

式中 : fb表示载体轴系的比力。

同样，估算的速度可以假定按照下式进行传播，其中估算值仍用~号表示:

萨 = C~ìb- (2白:+卢:n) XV+Kl (12. 19) 

对方程(12. 18) 和方程(12. 19)进行差分计算，可以得

237 

\飞~



8,1 = jí - ,1 = ε: j b _ C: f b - (2;;':e + t;,:.) X jí + (2ωL+ω':.) X V + CI - KI 

(12.20) 

把 è: = [I- ψ ]C: 代人上式，并且设定jb_fb= 旷 b ， #-v= 柿，句:-ω~e = aω: ， 

白e.ω:n=8ω:n ，展开并忽略误差乘积项，可以得

8; =-ψC:f b + C:8fb- (2ω:+ω:.) X 8v - (28ω:e + 8ω:.) X V - 8g 

设定 C:f b = f' ，并重新整理，可以得

8;' = [f.x]ψ+ C:旷 b _ (2ω:+ω:.) x 8v - (28ω:e + 8ω:.)xv-8g 

忽略哥氏项误差和重力矢量误差，方程(12.21 )可以简化为

防 = [f. x]ψ + C:8fb 

最后，位置误差 8p 可以表示为

81 = 8v 

(12.21 ) 

(12.22) 

(12.23 ) 

速度误差和位置误差主要是惯性导航系统承受的比力f. 、姿态误差 ψ 以及加速度计

提供的比力测量值误差 8fb的函数。此外，当地垂直地面导航系统中出现误差有几个因

素:哥氏项误差，当地重力矢量不精确以及对地球形状的假定。

上述这些方程可以用于分析本书 3.3 节讨论的每一种捷联惯导系统的误差传播。

例如，对在当地地理坐标系工作的捷联惯导系统，ω. 就表示"地球速率"项与"转换速率"

项之和，而对于工作在空间固定坐标系中的捷联惯导系统，ωIR就变成零。

12. 3. 1. 3 状态空间形式

方程(12.17) 、方程(12.21 )和方程(12.23)可以组合为如下的单矩阵误差方程:

ßx = F 8x + Gu (12.24 ) 

式中

8x = [8α 8β 8γ 8vN 8vE 8vo 8L 81 8h]T (12.25) 

u = [8ωg 8wy 8ωz 可i 离已 以r (12.26) 

CII - C12 - C13 O O O 

C21 - C22 - C23 O 。 。

C31 - C32 C33 。 O O 
G = I (12.27) 

O 。 O Cll C12 C13 

。 O O C21 C22 C23 

O O O C31 C32 C33 
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12.3.2 讨论

上一节给出的一组搞合微分方程确定了基于当地地理坐标系的惯性导航系统的误差

传播。图 12.3 给出了误差模型的简易方框图，该误差模型用于沿球形地球表面运动的运载

体上的导航系统。该图示出了舒勒回路和引起如下所述的较长周期振荡的交叉搞合项。

分
和
积
求

脚
卧h
v

~~向舒勒回路 -Acos L-VE tan'L 
万

Å=.Q +一旦
R"cos L 

胁D→命寸L尸Y

0a,,--0-0• õh 

图 12. 3 误差方框图

在惯性导航系统中长时间内传播的误差具有 3 个特殊的频率特性:

(1)舒勒振荡 :ωs = /il瓦出现在每个水平通道。振荡周期大约为 84. 4min (如
12.2.3 节所述)。

(2) 傅科振荡 :ωf =flsinL。这是对舒勒振荡的调制，发生在两个水平通道的调制相

位相差 90 0。傅科振荡的周期为 2τ/flsinL ，其中。为地球自转的角频率 ， L 是系统所处的

纬度。傅科振荡在中纬度的周期大约为 30h。

(3) 24h 振荡 :ωe 取决于地球自转周期，主要表现为纬度/方位振荡。

如前文所述，惯性导航系统水平通道的动态特性类似于摆长等于地球半径的单摆运

动。悬挂在转动的地球上方并且摆长等于凡的自由摆，其舒勒摆动将按照傅科频率进

行调制，傅科频率对应于地球转速的垂直分量。傅科振荡是根据物理学家傅科的名字命

名的，他采用自由摆验证了地球的自转特性。在一个运动系统中，傅科频率按照导航系

统绕地球的运动进行调整。下面将借助一些误差传播例子说明这些效应。

误差传播示例如下。

在图 12.4 中，曲线表示导航系统误差在一个周期为 36h 的期间内随时间的传播过

程。假定该导航系统处于静止状态，位于地球表面纬度 4。处。该导航系统包括下述的几

种误差惊:

(1)相对于垂直方向的初始对准误差(8间，徊。) :0. lmrad; 
(2) 初始航向误差(8γ。) : 1. Omrad; 
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导航精度仿真曲线(36h)

(3) 陀螺仪零偏(8Bg) :0.01 o/h; 

(4) 加速度计零偏(8B.) :0. lmg o 

假定这些误差服从高斯分布，并且上面的数值表示 lσ 的值，详细内容见附录 B。图

12.4 给出的姿态误差和位置误差也是高斯分布的 1σ 的值，也就是说每种误差落入指定

范围的概率为 689奋。

图 12.4 清楚地示出了舒勒振荡、傅科振荡以及地球速率振荡。这里考虑的是在 45 。

纬度上，傅科振荡周期大约为 34h卢姿态误差的舒勒振荡分量就是按照这种频率进行调

制的，而对位置误差传播的影响相对次要一些。

通常，上一节介绍的全误差模型只用于评估需要长时间工作(比如几天)的惯性导航

系统的性能。而对许多应用系统，比如飞机与导弹系统，飞行时间是按照小时或分钟(而

不是按天数)进行计算的。在这种情况下，可以采用简单的误差模型来评估导航系统的
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性能，因为导致傅科振荡和 24h 振荡的误差项经常可以忽略不计，如图 12.5 所示。该图

给出了导航系统误差在 4h 期间内的增长过程。

4 时阅 Ih2 

4 时间斤12 

4 时阅 Ih2 

4 时间 h2 

4 时间 Ih2 

导航精度仿真曲线(4h)

对于工作时间在几个小时或更短时间的导航系统，惯性导航系统在北向、东向与垂

直通道之间的误差搞合可以忽略，从而可以单独考虑各通道的误差情况。这样，对这些

系统的分析就更容易。下一节详细介绍这些内容。

图 12.5

分析评估12.4 

通过数学方法分析求解 12.3 节给出的误差方程(12.24)非常复杂，因此常采用计算

机来求解该方程。 12.5 节将详细介绍采用计算机模型求解误差方程(12.24)的过程。然

而，对于工作时间只有几个小时的导航系统，傅科振荡与 24h 振荡的影响在很多应用中
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可以忽略不计，因而可以单独考虑惯导系统在北向、东向与垂直通道的误差传播。在这

种情况下，可以采用类似于 12.2 节介绍的简易分析方法。为了说明可能用到的这种分

析方法，下面只研究导航系统误差在北向通道的传播过程。

单通道误差模型

对于安装在以匀速等高度运动的运载体上的捷联惯性导航系统，根据前面给出的误

差方程，北向通道的误差动态性能可以用下面一组藕合微分方程表示:

12.4.1 

8ß = I l1cosL + 生)8γ- 彗旦 - 8B"E 
飞 Rr' R，。也

(12.29) 8γ= - 8BgD 

8vN = g徊 + 8B.N 

岛:t'N = 8vN 

式中 :8BgE与 8BgD分别代表作用在东向轴和垂直轴的陀螺仪有效零偏 ， 8B.N代表作用在
北向的加速度计净零偏。这几项可以用陀螺仪测量误差(8Bp ， 8Bgy , 8BIf%) 和加速度计测
量误差(8B田 ， 8B.，. ， 8B酷)表示为

8BgE = C21 8Bp + c22 8Bgy + c23 8BIf% 

8BgD = C31 8Bp + c32 8Bgy + C33 8BIf% 

8B.N = c11 8B"" + c12 8B町 + c13 8B", 

如果假定陀螺仪与加速度计的误差可以表示为固定零偏，此时仪表零偏的动态特性
可以用下列一组微分方程表示:

8BgE = 0 8BgD = 。

这几个方程可以采用矩阵形式表示为

8.t = F8x 

(12.30) 

(12.31 ) 8B.N = 0 

(12.32 ) 

式中

(12.33) 8B.N ]T 8BgD 8BgE 8xN 8vN 8γ 8x = [8β 
以及

(12.34 ) 
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F= 

在该短阵中 .A =ll+vE/RcosL。

可以看到，这里采用距离(XN ) 表示位置，而不是采用纬度(L) 。仪表误差及其初始状

态误差的方框图如图 12.6 所示。
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δ8'N 

L-yJ 

图 12.6

ÔV
NO &NO 

θ 

。凡

图解:

囚=积分
②=求和

惯性导航系统(中等长度时间导航)北向通道的简易方框图

图 12.6 给出了各种不同的误差源与舒勒回路。从图 12.6 中可以看到，当运载体处

于加速状态时，方位角对准误差直接搞合到水平加速度计中，如方框图中虚线所示的附

加信号通路。同时也可以看到，这种表示方式类似于前文介绍的简易惯性导航系统使用

、的误差模型。

如果导航系统工作时间非常短，也就是说，导航时间只有一个舒勒周期的很少一

部分，舒勒反馈对误差增长的影响很小，单通道误差模型可以进一步简化，如图 12. 7 

所示。

õB.d 

图 12. 7 

δVNO 

ôßo 

图解

回=积分
②=求和

惯性导航系统(短时间导航)北向通道的简易方框图

用于中等时间导航与短时间导航的北向位置误差方程可以采用状态转换矩阵法进

行推导，下一节将详细介绍。

12.4.2 单通道误差传播方程的推导

方程(12.32) 的解可以用状态转换矩阵 φ(t) = eFt表示为

8x (t) = φ(t - to ) 8x (to ) 

式中 :φ(0) =l;x(to)表示系统初始状态。
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转换矩阵通过下式得到:

φ(t) = C 1 (sl _ F) -1 

式中 :s 是拉普拉斯算子;L -1表示拉普拉斯反变换。

状态转换矩阵可以表示为

cosα儿t ÁcosL(守斗

O 1 

φ= 

加叫匕俨兰)

Ro< 1 - cosω.t) ÁcosLRo( t - 些但}
飞 α，.

nunuou 
。
u
n
u
o
u

smw.t ÁcosL(巳俨三)
w B 

o 
11 - COSl.tl.t\ 

- gl 一一一丁-一!

- t 

-A叫凡(t - 于)

- ÁcosLRo{ ~ - (七俨~)}一凡(t - 守三)
Z
且

A
U
Q
U

。
u
t
A
O
U

smωJ 

ω.Ro 

O 

cosα' ， t 

SlßW.t 

α'. 
AUQUQU 

-(匕俨兰)

SIßω.t 

w S 

(巳俨三)
n
u
n
u
'

且

(12.36) 

。

。

。

nuhunu 

(12.37) 

式中 :ω. = /glRo是舒勒振蔼频率。转换矩阵某一行的各项表达式描述了每个误差项对
某一特定误差状态的动态影响。例如，状态转换矩阵第四行第一项表达式表示倾斜误差

( 8ßo)将导致一个随时间按照徊。Ro( 1 - COSl.tl.t) 进行传播的位置误差。同样，可以得出

以下结论:

(1)一个常值速度误差( 8vo ) 引起的位置误差为

SSEElω.t 
Vo -一一一一

α'. 

(2) 作用在北向通道的有效加速度零偏(8BaN )导致的位置误差为

8BaN (匕俨兰)

(3) 作用在东向轴线的有效角速率零偏(8BgF. )引起的位置误差为

战E忡-守.t)
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(4) 同样，航向误差(衍。)导致的位置误差为

8γoÅcosLRo ( t - 些生!)
飞 W.

(5) 作用在垂直轴线的有效角速率零偏(õBgD ) 引起的位置误差为

叩c∞叫0

如果导航系统工作时间非常短，也就是说，导航时间只有一个舒勒周期的很少一部

分，上述这些表达式可以进一步简化。中时间导航和短时间导航的位置误差如表 12.4

所列。

表 12.4 中短时间导航的位置误差

位置误差
误差源

中时间导航 短时间导航

初始姿态误差(帆) Ro (1 - cosω， t) 酬。 g咽。 1二
2 

(HMat 3 

初始姿态误差(õYo) RoAcosLI t- 一一w一~Jõγ。 Ac啪地8γoL
6 

初始速度误差(ÕV阳)
smω， t 

α~ 
8ψNO ÕVNO t 

初始位置误差(ÕXNO ) ÕXNO ÕXNO 

陀螺仪零偏(õBgE ) 叫-ST)ÕBgE t3 

gõBgEτ 

陀螺仪零偏(õBgD ) {~ -(~叫 t4 

-RoAcosL x 一一- AcosLõBgDυg "24 2ωi 

加速度计零偏(ÕBaN) (~叫)~JÕBaN 
t2 

ÕB.Nτ 

注 :A= ο+vE/RocosL，其中。为地球转速 ，R。为地球半径，VE 为东向速度 ， L 是纬度

这些方程可以用于评估惯导系统性能，或者确定某一用途的惯导系统。图 12.8- 图

12. 12 给出了每种误差类型随时间的传播过程。在这几个图中，垂直刻度(是相关误差的

函数)是根据每条曲线方框插图中的数值确定的。图 12.8 给出的曲线是陀螺仪零偏

(8BgE ) 水平分量引起的北向位置误差(ÕXN ) 曲线。

8xN = Rol t - 些生!lõBgE
‘白J.

可以看出，最后产生的位置误差包括一个叠加了舒勒振荡的倾斜误差。这几个图给

出了位置误差随时间的平均增加情况，同时给出了相关的平均速度误差。从图中可以看

到，如果给定陀螺仪的残余零偏为 O.Ollh ，此时位置误差增加的速度为 O. 6n mile/h ，对应

的平均速度误差大约为 O. 3m/s( 1 负Is) 。①

① 1ft (英尺) =0. 3048m。
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陀螺仪零偏引起的北向位置误差一时间曲线图 12.8

图 12.9 给出的曲线是初始北向速度误差( 8v闸)引起的北向位置误差(8xN ) 曲线。

则
问

u eo 问
二
叭

= 
阳
问

Z EU 

这个误差受到舒勒回路的限制，图 12.9 中给出了由 l m1s 初始速度误差引起的最大

位置误差值。

4 

i84iIT11n i 

'--一舒勒周期一-'

时间斤1

初始速度误差引起的北向位置误差一时间曲线图 12.9

图 12.10 给出的曲线是加速度计零偏(8BaN ) 引起的北向位置误差(8xN ) 曲线:

机= (仨俨主)8BaN

或初始姿态(倾斜)误差( 8Bo) 引起的位置误差:

8xN = Ro (1 - cosω.t) 悟。

这类误差传播也受到舒勒回路的限制。如果加速度计残余零偏为 O.lmg( 对应的初

始倾斜误差为 O. lmrad) ，其引起的最大位置误差与最大速度误差分别为 O.7n mile 和

O. 8m1s(2. 6ft/s) 。
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加速度计零偏引起的北向位置误差一时间曲线图 12.10

图 12. 11 给出的曲线是初始方位对准误差(衍。)引起的北向位置误差曲线。

8xN = RoAc叫I t - 些字18γ。
‘ w. 

从图 12. 11 可以看出，最后产生的位置误差包括一个叠加在倾斜误差上的舒勒

振荡，误差幅度随系统的纬度和速度变化而变化。给出的误差示例的方位误差为

lmrad 。

84min 
+一一舒勒周期

系统静止，纬度 60
0

平均位置误差叶.46nmile/(h.mrad)
平均速度误差 -0.23m1(s.mrad)

-0.76负/(s.mrad)

东向速度 500nmile/h.纬度 60
0

平均位置误差-0.96nmile/(h.mrad)
平均速度误差-o.49m1(s.mrad)

-0.16负/(s.mrad)

唰
聪
翩
起
缸
』T

4 3 2 
时间斤1

。

初始方位误差引起的北向位置误差一时间曲线图 12.11

图 12.12 给出的曲线是陀螺仪零偏垂直分量(8BgD ) 引起的北向位置误差曲线。

8XN = - RoA叫~ -(仁古叫]8BgD

该位置误差包括一个二次项，并且叠加了一个舒勒振荡:振荡分量的相对幅值较小，

因此在图中不太突出。对应的速度误差包括一个叠加了舒勒振荡的倾斜误差。这种误

差传播同样随纬度而变化，图中的示倒数值是按照 1 Q/h 的陀螺仪零偏给出的。
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图 12. 12 陀螺仪零偏垂直分量引起的北向位置误差一时间曲线

4 

对于惯性导航系统东向通道，也可以推导出类似于表 12.4 列出的表达式。对于北

向通道来讲，很多误差的增长受到舒勒调谐的限制。然而，垂直通道却不是这样，垂直通

道的误差随时间快速增长。例如，加速度计的垂直零偏引起的位置误差为 B..t2/2。为

此，为了限制垂直通道误差的增长，飞机导航系统通常与气压高度表或雷达高度表一起

工作。第 13 章将详细讨论这种辅助惯导系统，尤其是与组合导航系统有关的内容。在

第 13 章的讨论中，辅助导航系统主要借助本节介绍的误差模型，预测惯性导航系统误差

随时间的增长。

12.4.3 单通道误差传播例子

本节将通过一些计算实例，说明如何采用上一节介绍的单轴误差模型，确定导航系

统的误差。下面介绍飞机导航系统与导弹导航系统的计算实例。

12.4.3.1 飞机惯性导航系统误差传播

在良好的飞行条件下，可以根据表 12.4 给出的中时间导航误差方程，估算惯性导航

系统误差的增长。图 12.13 给出了几种误差传播曲线，说明飞机惯性导航系统的北向位

置误差在 4h 时间内随时间的增长。为了便于说明，假定飞机匀速飞行。同时，水平对准

精度设定为 0.05mrad(I的，方位对准精度设定为 lmrad(1的，并且仪表性能属于高等级

的机载惯性导航系统。陀螺仪的零偏和加速度计的零偏设定为常数，分别为 O.OP/h 和

50μ.g(Iσ) 。

图 12. 13 描述了几种不同误差源引起的位置误差传播过程，上面那条曲线代

表几种单一误差的综合结果。该曲线是通过计算这几种单一误差的平方和得到

的总导航误差传播曲线。从图中可以看到，陀螺仪零偏与方位失准角的影响随时

间而增加，而其他几种误差项由于舒勒调谐而受到限制。需要注意的是，这些是

对单通道的简化结果。对于全误差模型，傅科效应甚至在第一个舒勒周期就非常

明显。

249 



6 

4 

-2 
0 

飞

J 

时间斤1

图 12.13 单通道误差传播

总的平方根误差

初始速度误差
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如果考虑运载体的实际轨迹和机动状态，分析机载惯性导航系统的性能就变得非常

复杂，此时分析人员常常借助仿真手段完成设计。然而，在很多情况下，仍利用一些有用

的分析方法获得系统性能的初步结果。

除了图 12.13 中示出的对准误差与敏感器零偏的通常影响之外，飞机在起飞过程中

的加速也导致了一些误差。在飞机起飞加速期间，加速度计的对准误差和安装失准误差

将引起横向速度误差。例如，方位失准角句。将会导致速度误差 VÕYo ， 其中 V是飞机的

巡航速度。与初始速度误差的传播方式一样，飞机起飞过程中产生的速度误差将在随后

的巡航飞行期间传播。同样，在飞机起飞期间陀螺仪的质量不平衡也会产生倾斜误差;

像加速度计零偏的传播一样，这种倾斜误差也会在飞机巡航飞行过程传播。在飞机进行

机动飞行时，敏感器标度因数的不精确以及与加速度有关的零偏将会引起附加的导航误

差。采用仿真手段可以最方便地评估飞机机动的影响。取决于主运载体运动状态的各

种误差将在本章后面专门讨论。从后面内容可以看到，其中很多误差对捷联惯性导航系

统特别重要。

12.4.3.2 战术导弹惯性导航系统误差传播

如果运载体飞行时间较短，导航误差就作为飞行时间的简单函数进行传递。例如，

在导弹不进行机动的情况下，陀螺仪零偏 (Bc) 的传播方式为 gBct3/6( 见表 12.4) 。然

而，在导弹加速以及转弯时，其他一些误差将对导航系统的性能产生很大影响，下面举例

说明。

假定，一枚导弹从静止状态以 200m/s2 (约 20g) 的加速度飞行缸，此时导弹速度达

到，接着导弹以该速度再飞行lOs。因此，导弹的总飞行时间为 1缸，总飞行距离为

12.5km。设弹载惯性导航系统陀螺仪与加速度计的 1σ 测量零偏分别为 500/h 和lOmg。

表 12.5 列出了导弹飞行期间导致横向位置误差的主要因素，同时给出了误差传播的近

似数学表达式。仪表误差和失准角误差都是这类应用的典型数值。

从上述分析可以看到，导致位置误差的最大因素是偏航轴初始失准角与陀螺仪质量

不平衡，即 g 相关零偏。
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表 12.5 战术导弹惯性导航系统误差分析

误差源 lσ 值 横向位置误差 t = 15. 时横向位置误差1m

初始失准误差

位置(8xo ) 1m 8元。

速度( 8vo) l m/s 8vot 15 

姿态俯仰角 (880 ) 0.5 0 g88ot2 /2 10 

偏航角 (8物。) 0.5 0 ff 8tþoa( t) d山 109 

加速度计误差

固定零偏(B. ) 10mg 
• 

O.5BAt2 _ 11 

安装不对F佳/交叉搞合(MA ) 0.259毛 ffMAa(忖 31 

陀螺仪误差

固定零偏(BG ) 50 0 /h ffBGa(t)td叫 7 

g 相关零偏(B.) 25 0 /(h' g) ßJB.a(t)2dtd山 72 

非等弹性零偏(B. ) 10 /(h. g') ßJB.a(内dtd础 3 

1σ 和平方根位置误差 136 

注 :a( t)是导弹纵向加速度

12.5 通过仿真手段进行评估

12.5.1 概述

通过前文介绍的分析技术可以知道，在惯性导航系统各种不同的应用中，导航精

度取决于仪表质量和对准精度。但是，这些方法在实际应用中受到了限制，主要原因

如下:

(1)这些方法没有充分考虑'惯d性导航系统通道之间的祸合;

(2) 在求解出误差方程之前，考虑运载体的实际机动情况非常困难，并且在数学上

也难以处理;

(3) 对每一通道的仪表误差需要做出简化假定，通常情况下，在北向、东向和垂直通

道的有效角速率误差和比力测量误差是所有 3 个陀螺仪与加速度计的误差的函数。

通过仿真手段，可以进一步研究惯性导航系统误差以及这些误差之间的相互作用。

12.5.2 误差模型建主

用于评估的惯性导航系统模型必须包括所有重要的误差源。因此，一个全仿真过程
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必须包含对准误差、惯性敏感器的典型模型及其误差和所采用的计算过程的缺陷。

12.5.2.1 对准误差

如果对准过程没有进行详细建模，对准误差的典型数值在导航开始的时候就会叠

加到实际的姿态、速度和位置中，以确定惯性导航系统对这些参数的估值。需要注意

的是，对准过程本身会引起初始误差与敏感器误差之间的相互作用，如 12.6. 1. 1 节

所述。

12.5.2.2 敏感器误差

本节根据第 4 章~第 6 章讨论的陀螺仪误差模型与加速度计误差模型，给出了一些

用于仿真分析的通用的敏感器误差模型。由一组敏感轴相互垂直的陀螺仪提供的角速

率测量误差(8矶， 8吼，&川，可以用下列数学公式表示:

8ω = B" + B.I a.. 1+ B αα +B ωω+Sω+M i (:ω?1ω气丁J B, +B.[ α丁}B_(丁 ( ω :}s,( ω3，}M'( ω 
8ωαααωZωωω 

(12.38) 

式中:冉、αy 、az 是作用在通过参考模型确定的运载体主轴上的加速度，而纠、ωy 、ωz 是作

用在这些相同轴上的角速率。惯性导航系统陀螺仪的角速率测量值是误差与实际角速

率之和。

例如，绕 z 轴的角速率测量值队可以用下式表示:

Wx = ω. +δωz 

在方程(12.38 )中:

BG 是一个 3 元素矢量，表示实际存在的残余固定零偏 E

Bg 是一个 3 x3 炬阵，表示 g 相关零偏系数;

B.e是一个 3 x3 矩阵，表示非等弹性系数:

B.i是一个 3 x3 矩阵，表示非等'惯性系数;

SG 是一个对角矩阵，表示标度因数误差;

MG 是一个 3 x3 斜对称矩阵，表示安装误差和交叉藕合项;

WG 是一个 3 元素矢量，表示运行过程中的随机零偏误差。

在常规的陀螺仪、角速率敏感器和振动器件中都或多或少地存在上述这些陀螺仪误

差。然而，正如本书第 5 章所述，在光学敏感器中，比如环形激光陀螺和光纤陀螺，与加

速度相关的零偏通常很小。

有关运行过程中随机误差模型的建立已经由金 ( King) 在文献[ 1 ]中进行了详细论

述。需要特别关注在光学陀螺仪中产生的随机游走误差的影响，这种误差以时间平方根

的函数关系作为角速率误差进行传播。弗林( Flynn)在其著作[2] 中介绍了这类误差的传

播过程。

3 个一组的加速度计产生的比力测量误差可以用下式表示，其假定条件是敏感器的

敏感轴与运载体的主轴一致:
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在该方程中:

BA 是一个 3 元素矢量，表示固定零偏;

By 是一个 3 x3 短阵，表示振摆误差系数;

且是一个对角短阵，表示标度因数误差;

MA 是一个 3 x3 斜对称短阵，表示安装误差和交叉藕合项;

WA 是一个 3 元素矢量，表示运行过程中的随机零偏误差。

上述的加速度计误差尤其适用于目前广泛应用于许多不同捷联惯导系统中的力反

馈摆式加速度计。

12.5.2.3 计算误差

如本书第 11 章所述，在捷联惯导系统计算机计算中出现的不准确度由以下原因

引起:

(1)带宽限制，即受到限制的计算频率;

(2) 用于捷联姿态和导航算法的数学函数的舍位;

(3) 选用的数字积分阶次的局限性。

在前向时间步距仿真过程中，通过完整的姿态与导航计算，可以最有效地评估捷联

惯导系统计算机计算不完善的影响。然后，可以比较利用这种方式得到的导航估算值与

采用参考模型进行更精确计算得到的导航结果。

惯性导航系统的设计人员需要确保，与对准误差和仪表误差导致的误差相比，由于

计算缺陷引起的导航误差非常小。在这种情况下，尤其是在项目的前期阶段，往往需要

特别关注对准误差和敏感器误差。然而，任何可能引起持续导航误差的计算缺陷，也应

该在设计的前期阶段给予考虑。例如，在特定的振动环境中工作的导航系统，可能会导

致纯线加速度或角速率零偏。可以用合适大小的零偏对这种影响建模，并且与仪表零偏

叠加在一起以近似模拟这种影响。

12. s. 3 仿真技术

下面几节介绍用于惯导系统计算机评估的可供选择的一些技术。

12. 5. 3. 1 时间步距仿真

前向时间步距仿真通常用于需要详细评估的惯性导航系统。

使用前向步距仿真时，需要定义一些标准或参考系统，以此评价被仿真惯性导

航系统的性能，如图 12.14 所示。参考系统定义惯导系统所在的载体实际或真实的

运动。定义这种参考系统时，必须尽可能精确地考虑导航系统计算的各个方面，确

保这种计算结果尽可能符合运载体对导致其运动的激励的"真实"响应。因此，可以

认为在这个"完善"惯性导航系统中，所有的对准误差、敏感器误差和计算误差都等

于零。
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图 12.14 捷联惯导系统仿真方框阁

惯导系统敏感其承受的比力加速度和角速率，同时这些相同的激励也用于"驱动"参

考模型。比较惯导系统模型的输出结果与参考系统的输出结果，就可以对惯性导航系统

的性能进行评估。

采用这种方法，就可以进行所谓的蒙特一卡罗仿真，其中惯性导航系统的每个误差

源在误差模型中作为随机过程进行建模。然后进行大量的仿真运算，就可以得到惯导系

统提供的位置、速度以及姿态估值方差的估算结果。

12.5.3.2 协方差仿真

采用这种方法，需要把 12.4 节给出的误差模型方程转换为协方差方程。直接求解

这些协方差方程，就能够确定作为时间函数的输出结果的方差[3] 。

采用这种技术，避免了为得到系统性能的统计估值而进行的大量单独运算。协方差

仿真方法与上节介绍的时间步距仿真方法不同，一次协方差仿真就可以得到由初始对准

误差与仪表误差引起的位置、速度和姿态误差的标准偏差。

12.5.3.3 伴随仿真

伴随仿真技术是一种非常适用于计算机的方法，用于确定初始条件误差、确定性误

差以及随机输入值对在特定时间由惯导系统许多参数得到的数值的影响[4 -6] 。例如，如

果一个惯性导航系统存在对准误差和敏感器误差，可以采用伴随仿真技术来确定每个误

差源在给定时间内对北向或东向位置误差的影响。

通过一次伴随仿真，就可以得到每个独立误差分量对北向或东向位置误差的影响。

而采用常规的前向时间步距仿真技术，需要分别对每个误差源进行仿真，才能得到同样

的信息。

伴随仿真技术还可以用于评估机动运载体的惯性导航系统性能。

采用伴随仿真技术测试全捷联惯性导航系统的灵敏度时，其计算量会大大少于前向

时间步距仿真的计算量。然而，需要注意的是，伴随仿真技术没有提供导航系统的瞬态

特性信息，并且无法用于非线性导航系统。因此，通常需要采用前向时间步距仿真技术

来测试这些影响。

无论采用何种仿真方法，在进行任何详细分析之前，重要的是要通过演示验证来建

立仿真的置信水平。因此，为了验证仿真的正确无误，建议尽量对比仿真结果与理论结

果。在有些情况下，把几种方法组合在一起使用将有助于验证整个模型。
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12.6 捷联系统性能的运动相关性

12.4 节给出的误差传播方程可以广泛应用于各种类型的惯性导航系统。本节主要

讨论与运载体运动有关的系统缺陷，其中很多缺陷涉及捷联惯性导航系统。

捷联惯性导航系统的性能主要取决于运载体的运动。捷联惯性敏感器要承受运

载体在其全程飞行轨迹上产生的航向和姿态变化以及角速率的影响。这与应用于稳

定率台导航系统的惯性敏感器明显不同，因为稳定平台导航系统的敏感器在选定的坐

标系中固定，并且不承受运载体的动态旋转运动。例如，捷联式陀螺仪测量的飞机角

速率通常要比平台系统的仪表所承受的当地地理坐标系的惯性速率高出 4 个 -5 个数

量级。

惯性敏感器需要在相对恶劣的动态环境中工作，又要保证以足够高精度测量运载体

姿态的大幅变化，这是选择惯性敏感器的主要因素。例如，在捷联惯性导航系统中陀螺

仪的标度因数精度和交叉祸合误差必须比同样性能的平台式导航系统更精确地确定。

此外，一些对平台式导航系统性能影响不大的误差在早期的教科书中没有提及，而在捷

联导航系统中必须给予考虑。下面几节将讨论与运动相关的误差，其中包括与各种机动

相关的误差以及运载体的周期或振动运动导致的误差。

12.6.1 与机动有关的误差项

运载体机动时产生的角速率和加速度会引起其捷联惯性导航系统的多种误差源，

其中包括陀螺仪与加速度计的标度因数误差、交叉搞合影响和敏感器输入轴非正交引

起的灵敏度误差。此外，对于使用常规的转子式陀螺仪的导航系统，还有与加速度相

关的各种误差，这是由质量不平衡和非等弹性引起的，如本书第 4 章所述。因此，敏感

器在运载体机动期间测量的角速率与比力精度，比在运载体平稳条件下测得的精度大

幅降低。而测量值误差的传播会引起导航系统对运载体姿态、速度以及位置估算值的

额外误差。

对于战斗机和灵巧导弹的惯性导航系统，上述这些影响尤其明显。例如，对导弹

的惯性导航系统来讲，弹载敏感器经常要承受较高的加速度和角速率，从而引起显著

的导航误差。图 12. 15 举例说明了近距战术导弹导航系统的导航误差增长过程，该导

弹装有一个中等精度的捷联惯性导航系统，陀螺仪零偏为 100/h ，加速度计偏差为

lOmg。姿态误差与位置误差的增长主要取决于与 g 相关的陀螺仪零偏、敏感器标度因

数误差和弹载系统的初始对准误差。为了进行比较，该图还给出了导弹在相近时间

内，进行直线水平飞行所产生的误差。因此，评估惯性导航系统的性能时，考虑运载体

的机动性非常重要。

同样，战斗机在执行任务时，也可能需要进行各种机动。例如，战斗机为了避免撞到

较低地形或为了战术回避而进行一系列协调转弯，即"闪开"或"S"形机动;战斗机为了

执行对地攻击任务而进行的一些机动动作，即"跃升"机动。这些机动对飞机飞行期间的

整个导航精度的影响，主要取决于这些机动发生的确切状态和时机[1] 。
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图解:一一机动导弹加速飞行
一一直线水平飞行
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与机动有关的误差传播示意图图 12.15

误差项的非相关性

正如本书第 10 章所述，惯性导航系统采用陀螺罗经技术对准时，由于陀螺仪和加速

度计存在零偏，残余的倾斜误差和航向误差仍然存在。例如，进行当地垂直方向的对准，

可以通过调整存储的方向余弦短阵，直到水平方向的比力测量值为零。在此过程中，加

速度计测量值的零偏被"倾斜误差"所抵消。因此，可以认为"倾斜误差"和测量值零偏

是相关的。

按照这一对准过程，如果惯性敏感器相对于导航坐标系("倾斜"误差就是在这种坐

标系中定义的)的方位保持不变，就像在平台式导航系统中一样，此时仪表零偏和"倾斜

误差"都不会作为导航误差进行传播。然而，在捷联式导航系统中，由于敏感器相对于导

航参考坐标系的方位不大可能保持不变，因此这些误差将不会长时间保持相关。一旦运

载体在参考坐标系中旋转，仪表的零偏就不再被"倾斜"误差抵消。事实上，运载体绕垂

直方向旋转 1800 ，将会导致误差增大，而非抵消，因为在这种情况下"倾斜"误差和仪表

零偏的会分别传播，引起导航系统速度与位置估算值的误差。正是这种影响导致了下面

将要讨论的"舒勒激励"现象。

12. 6. 1. 1 

"舒勒激励"

正如 12.4 节所述，如果飞行时间持续几个小时，惯性导航系统水平通道的误差传播

受控于所谓的舒勒回路的特性。舒勒回路可以看做是一个固有周期为 84.4min 的无阻
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尼振荡器。可以预料，利用一个频率等于或接近其固有频率的特定误差信号激励舒勒回

路，就会导致误差大幅增加。例如，如果飞机以 42min 的间隔进行一系列 180。的转弯，在

机载惯性导航系统中就会出现这种误差。这种效应就是"舒勒激励" [7剧。虽然"舒勒激

励"现象不仅仅在捷联惯性导航系统中出现，但是其在捷联惯性导航系统中出现的概率

要高于在其他类型惯性导航系统中出现的概率。这是由于当运载体改变方向时，在某些

误差源之间(比如姿态误差和加速度计零偏)的相关性在平台式导航系统中可以保持，而

在捷联惯性导航系统中就会失去。

12.6.2 与振动有关的误差项

本节主要讨论振动与摆动对捷联导航系统性能的影响。本节讨论的误差源有以下
几类。

(1)仪表整流误差:正如其名称所示，这种误差是由敏感器对输人的振荡进行整流

而产生的，表现为导致对运载体运动测量不准确的零偏。

(2) 系统误差:这些误差是由于捷联计算的带宽限制和缺陷引起的，它们抑制了系

统正确眼随角振荡和平移振荡的能力。圆锥运动和划摇运动是讨论的重点。

(3) 伪运动误差:这些误差是由于仪表虚假的输出信号引起的，而导航系统错误地

把其当做运载体的真实运动;伪圆锥运动就是一个典型例子。

下面举例简要介绍这几种误差。

12.6.2.1 仪表整流误差

本书 12.5 节介绍的很多惯性敏感器误差是外加角速率乘积或线加速度乘积的函

数，比如非等弹性、标度因数线性度或振摆误差。这些误差效应将对振动运动进行整流，

而导致惯性敏感器输出信号产生额外的零偏。

例如，在自旋转子陀螺中，非等弹性可以导致测量零偏(讪) ，而 8ω 是同时作用在正

交轴上的线加速度的函数:

8ω = B..a%ay (12.40) 

式中 :αz 和 ay 分别表示作用在正交的 z 轴和 y 轴上的线加加速度 ;B..表示非等弹性系

数。当出现持续的振荡运动时，设其频率为 ω，两个运动轴之间的相位差为 ψ，则有 az=

Asinωt 和 αy =Asin(ωt+例，零偏 8ω 可以用下式表示:

8ω = B..A2 sinωtsin(ωt + ψ) = O. 5BaeA21 cosψ- cos(2ωt+ fP )1 (12.41) 

该表达式的均值 0.5BaeA2COS伊表示固定零偏，当两个通道的加速度同相时其达到最

大值。假定一个单轴自旋陀螺承受振幅为lOg 的持续正弦振动，方向与其自旋轴和输入

轴成45 0 ，并且垂直于输出轴。如果非等弹性系数为 O. 5 0 j(h • g勺，其产生的角速率偏差

为 25 0jh。

12.6.2.2 系统误差

振荡运动可以引起导航系统误差，其原因为敏感器带宽有限、敏感器之间存在动态

失配以及计算速度不够快，这些因素阻碍了导航系统正确识别振荡运动。运载体的周期

性角运动(即圆锥运动)或角运动和平移运动的组合运动(即划摇运动)尤其影响导航系
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统的性能。如果导航系统不能探测到这些运动，或者不能准确处理在这些运动中获取的

惯性测量值，就会导致显著的导航误差。

12.6.2.3 圆锥误差

圆锥运动就是陀螺仪一个输入轴在惯性空间内作圆锥形或近似圆锥形运动，如图

12. 16 所示。圃锥运动产生的原因是同时对导航系统的两个正交轴施加了不同相位的角

振荡运动。

y 

x 轴的圆锥形轨迹

z 

图 12. 16 圆锥运动

考虑这样一种情形，即一个单陀螺仪在运动过程中其输入轴沿闭合圆锥运动，此时

陀螺仪相对其初始位置的姿态角 σ 在经过一个完整的圆周运动后，可以用下式
表示[9.10]
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(12.42) 

式中 :ω 是陀螺仪绕圆锥轴线的角速率(就像没有圆锥运动一样) ; T 是完成一个圆锥运

动需要的时间归是输入轴沿闭环运动引起的附加转动。误差项 s 完全等于输入轴在单

位球面上划过的面积，而陀螺仪轴的原点就是单位球体的中心。"误差"8 是一个能够被

陀螺仪正确测量的真实因素，其产生原因是陀螺仪输入轴相对于其理论 Z 轴出现了轻微

的移动，如图 12.16 所示。结果，如果。sinwt 绕 y 轴产生一个小的转动，陀螺仪就会敏感

到一个绕 z 轴的轻微转动 θcosωt;反过来也是一样。这些小的转动不断地改变大小和符

号。如图 12. 16 所示，如果绕 y 轴和 z 轴的运动频率相同而相位不同，此时就会出现一个

净角度和。

因此，圆锥运动纯粹是由陀螺仪的实际运动引起的几何现象。如果只根据这样一

个测量值来计算运载体的姿态角，而不知道其他轴的周期性运动，得到的姿态角 σ 就

会出现误差 s。因此，似乎可以得出这样的结论:由于存在一个零偏 8fT ， 角速率的测

量值就有误差。这种零偏就称为圆锥误差，即使采用没有任何误差的精密陀螺仪，它

仍然存在。

如果一个捷联惯性导航系统采用了 3 个单轴陀螺仪或类似配置，并且其安装方式为

输入轴相互垂直，这些圆锥运动就可以精确地测出，并且在姿态角计算的整个过程中得

到考虑。然而，假如这些陀螺仪的带宽不足以测量或观测所考虑的角运动，或者姿态角

计算速度不够高，仍会出现圆锥误差。

现在开始讨论典型的圆锥运动，这是一种绕两条正交轴进行的正弦运动，其相位差

90 0。此外，为了保证运载体在每次圆锥运动周期结束时回到其最初位置，绕第 3 条轴施
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加了一个不变的角速率。对于小的转动，运载体的瞬时姿态角可以用下式表示:

σ= [- (Jco嚼tθS1唔t Or (12.43) 

式中 :θ是圆锥运动的振幅;β 是频率。运载体转动一个大小为 σ(这里就是 θ) 的角度，就
可以随时返回到其初始位置。相关的角速率由下式计算:

ω = [ß(J呻 βθC哺 ß%2]T (12 制)

如果惯性导航系统不能记录 ω 的振荡分量，这就意味着被测量的运动 ω'和要计算的
姿态角 σ'用下式计算:

ω ， = [0 0 年r

u' = [0 0 ß~2t]T 
也就是说，计算的姿态角绕圆锥轴的漂移速率为β旷/2 。

(12.45) 

(12.46 ) 

举例来说，一个频率为 50Hz( -3∞radls) 、角度为 O. 1。的圆锥运动，可以引起所计算

姿态角的漂移几乎为 1000/h。显然，这是一个非常大的误差。参考文献[9] 和参考文献

[11 ]详细介绍了圆锥运动对导航系统性能的影响。

进一步的研究表明，如果两个正交转动的相移为 γ，各自的幅分别为矶和矶，由此产

生的圆锥误差为

圆锥误差=护胁时 (12.47) 

由此可见，当 γ 等于 90。时，漂移误差最大;当 γ 等于 O 时，漂移误差为 0 。

12.6.2.4 划摇运动误差

划摇运动是指在正交轴上进行的等频率线性振荡和角振荡的组合运动。存在这种

运动时，误差就会出现在捷联计算任务中，而捷联计算任务是把测量的比力矢量分解到

选择的导航坐标系中。如果不考虑在连续的比力矢量分解之间出现的快速姿态变化，就

会引起加速度零偏。

例如，如果一个运载体绕 y 轴正弦旋转，且 Oy=θsin(ωt+ ψ) ;同时沿 z 轴进行线性振

荡，且矶 =Asinω。此时，如果这些旋转没有正确检测出来，并且分解到导航坐标系中，就

会在 z 轴方向出现加速度分量( Azsín8y )。对于小角度扰动 ， X 轴上出现的加速度分量可

以近似用下式表示:

αB =αz {Jy ( 12. 48) 

在上式中代入矶和矶，就可以得到下列表达式:

αB = 0.5Aθ1 cosψ- cos(2ωt + ψ) I (12.49) 

因此，在 z 轴方向就会出现一个稳定的加速度分量 0.5Aθco叩。需要强调的是，即使

采用非常精密的加速度计，这种误差也会出现，它完全是分解过程的不精确引起的。例

如，如果 A =1饨， θ=0.1 0 ，并且相位差为零，那么产生的加速度零偏大约为 9mg。

12.6.2.5 尺寸效应误差

通常采用 3 个一组的线加速度计测量沿 3 个正交轴方向的运动，就可以得到作用在
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运载体上的比力。为了进行导航，需要测出作用在运载体特定点的线加速度，比如运载

体重心的线加速度。无论惯导系统安装在运载体的重心位置，或是像多数情况那样安装

在偏离重心的某个位置，惯导系统都能够提供运载体在该点的测量值。其前提条件是，

惯导系统能够精确测出运载体的所有运动，包括运载体旋转引起的切向力和向心力，同

时能够精确处理惯性测量值。

在理想情况下，3 个加速度计需要准确安装在运载体的同一位置。显然，这是不可能

实现的，因为敏感器有一定的尺寸，并且硬件安装位置的设计也受到限制。由于加速度

计相对于理想位置出现物理偏移，其检测到的切向力和向心力被称做"尺寸"效应。

在图 12.17 中，加速度计的敏感轴在 O 点相交。其中 ，x 轴加速度计的安装位置距原

点 O 的距离为句，其敏感轴指向 z 轴方向。如果绕y轴和 z 轴分别出现角速率ωy 和屿 ，x

轴的加速度计将承受一个离心加速度:

a% = - (ω:+ω;)xo (12.50) 

同样，y 轴和 z 轴的敏感器承受的加速度为

αy = - (ω:+ω; )yo (12.51) 

αz=-(ω:+ω! ) Zo (12. 52) 

x轴加速度lt

y 

z轴加速度计

图 12. 17 尺寸效应说明图

在持续旋转的情况下，比如自由滚转的导弹，如果加速度计的测量值可以精确分解

到惯性坐标系中，那么这些附加加速度的影响在导弹旋转几个周期之后将变为零。在这

种情况下，由于捷联计算算法存在缺陷，因此就会出现尺寸效应误差。

这里尤其要注意振荡运动的影响，振荡运动经过整流后，就会给出稳定的加速度误

差。例如，如果 ωy =wØysinωt ， wz = ωOzsin( ωt + 圳，则

α% = - 1ωz时mzωt + ω20;sin2 (ωt + ψ) I xo = 

-÷ω2(时 +oj)zo+÷ω21 作。ω+仇(2ωt + 2训。(12 到

因此，尺寸效应引起了一个稳定的加速度零偏，大小为 O. 5旷(时+时)。例如，如果
周期性角运动的幅值为 O. 1 。、频率为 50施，那么对 10cm 的位置偏移就会产生约1. 5mg 

的零偏。这种误差与加速度计的缺陷无关，即使惯性导航系统采用没有任何误差的精密
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敏感器，尺寸效应误差仍然会出现。

12.6.2.6 伪运动误差

惯性敏感器本身可能会产生彼此关联的虚假信号，因此，导航系统将错误地认为这

是圆锥运动或划摇运动引起的信号，而实际上并不存在圆锥运动或划摇运动。这些虚假

的运动有时称做伪圆锥运动或伪划摇运动。如果导航系统的计算机把这种运动作为真

实的运动来处理，导航系统的性能就会降低。

例如，在使用转子式陀螺仪的导航系统中，由于敏感器对角加速度的敏感，从而会产

生伪圆锥运动。如果出现一个绕单轴的周期性角速率 ωθsmωt ， 在其垂直轴上就会检测

到一个与输入角加速率成正比的虚假角速率旷θcosωto 因此，按照测得的角速率值，运

载体将显示为一种由两个相位差为 90。的周期性振荡所引发的圆锥运动。对使用速率积

分陀螺仪的导航系统，所引起的零偏的可用式(12.54 )表示[口

1 2 n2 
的=茄ω 。

式中 :H是陀螺仪角动量 ;1 是浮子组件的转动惯量，如第 4 章所述。

(12.54 ) 

在没有任何实际运动时，也会出现伪圆锥运动，也就是说，陀螺仪自身的缺陷也会引

起伪圆锥运动。对于双轴敏感器(例如动力调谐陀螺)转子和传感器之间存在对准误差

时，就会出现输出信号:传感器用于测量绕敏感器两条输入轴的角位移。这些输出信号

近似为时间的正弦函数。由于传感器与旋转轴相差 900 ，因而两个输出信号的相位差为

900 ，从而给出了一个错误的圆锥运动信号，其频率等于陀螺仪自转频率。如果陀螺仪自

转频率为 1∞Oradls ， l' (角分)对准误差引起的圆锥运动误差为 1 0/h 。

12.7 小结

惯性导航系统的性能精度可以用一系列方程来表示。初始对准误差、惯性仪表性能

缺陷以及计算过程的局限性都会导致惯性导航系统出现误差。这些误差可以被量化，从

而使设计人员能够估算拟采用的导航系统性能精度。在有些情况下，可以简化分析，比

如飞行时间非常短的系统。在其他一些情况下，尤其是通道之间存在藕合时，就无法得

到一个确定的解，这时需要采用仿真来给出系统的精度信息。

惯性敏感器对各种不同的外部激励非常敏感。幸运的是，这些误差源通常具有很好

的行为特征，因此可以采用确定的方程来表示，每一项的系数表示对给定激励的灵敏度。

在出现角运动时，尤其是出现圆锥运动和划摇运动的情况下，必须谨慎处理各种敏感器

信号。在这些情况下，敏感器的带宽和计算速度必须足以检测和记录系统的实际运动，

否则就会出现明显的误差:即使采用精度非常高的敏感器也是如此。
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第 13 章组合导航系统

13.1 概述

对于很多需要导航能力的运载体来说，设计者需考虑两项基本的、但又相互矛盾的

要求，即高精度和低成本要求。本章通过采用捷联惯性导航系统和其他导航辅助设备相

结合的组合导航系统对如何满足所需要求的问题进行了研究。目前可以利用的多种现

代导航辅助设备，以及估算处理技术和高速计算机处理器方面的进展，使得组合导航系

统在近几年得到了更加广泛的应用。

如第 12 章所述，惯性导航系统的性能特点是它所提供的位置估算精度会随时间而

漂移。在长时间范围内，导航误差增长的速度主要由初始对准精度、系统所使用的惯性

敏感器缺陷和运载体运动轨迹的动态特性决定。虽然采用更精确的敏感器可以提高精

度，但惯性系统的成本会变得极为昂贵，且提高的精度也是有限的。除了那些不容易替

代的特殊战略系统，如潜艇导航系统或其他战略平台和导弹系统外，大多数情况下不宜

使用昂贵的惯性导航系统。但是，如第 15 章所述，可以在维持系统性能的同时，采用其

他的机械编排方法来降低对敏感器性能的要求。

近年来颇受关注且适于多种应用的一种方法是组合导航技术。该技术采用某些来

自导航系统以外的附加导航信息源以提高惯性导航系统的精度。对器件基本特性进行

认真选择可以降低导航戚本，提高导航精度和可靠性。

13.2 基本原理

在辅助惯性系统中，一个或多个惯性导航系统的输出信号与源自一个外部源相同量

的独立测量值进行比较，如图 13. 1 所示。然后根据这些测量值的差推算出对惯性导航

系统的修正。结合该信息，有可能比单独使用惯性系统获得更高的导航精度。

举一个简单的例子，当飞机飞过地面的信标时，它可以探测到无线电信号。只要飞

机知道信标的准确位置，在它飞过信标的同时就可以获取精确的位置坐标，并根据该坐

标修正机载惯性导航系统。如果在离散时间间隔内有许多这样的位置坐标，就有可能修

正惯性系统内的其他无法直接测量的量。例如，有可能修正和改进惯性系统的速度和航

向估值。
这种组合导航系统通常采用两种具有互补特性的独立信息源:通常是用一种信息源

提供时间短精度高的数据，而第二种信息源提供时间长稳定性高的数据。例如，无线电
信标可以在离散时间间隔内提供精确的位置坐标，因此就限制了惯性导航系统的长时间

漂移。同时，惯性系统提供各坐标之间的低噪声连续导航数据，这些数据在短时间内是
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运载体
运动

图 13.1 组合导航系统的基本原理

精确的，且不受外部干扰的影响。

概括地说，现有的各种辅助导航设备可以分为以下几类:

(1)外部测量值:接收信号或观察需要导航的运载体外面的物体所获得的测量值。

如，由无线电辅助导航设备、卫星、星体跟踪器或地面雷达跟踪器提供的观察结果。有的

情况下，数据可以在运载体行进过程中传递给运载体，有的时候要有"接收机"或"观察

器"接收观察结果。这种辅助导航设备通常提供一个位置坐标，该位置坐标可以用运载

体的经度和纬度或相对当地参考坐标系的坐标值来表示。

(2) 机载测量值:需要导航的运载体上的附加敏感器给出的测量值。这种辅助导航

可以由高度表、多普勒雷达、空速表、磁敏感器和雷达或光电成像系统提供。这些敏感器

可以用于提供姿态、速度或位置修正，其中每一种修正都可以用于改进惯性导航系统的

工作质量。

下面两节将介绍属于这两种类型的辅助导航设备。后面几节介绍将不同导航敏感

器或系统提供的测量数据进行合成以形成组合导航系统的方法。

13.3 外部辅助导航设备

13.3.1 无线电辅助导航设备

无线电导航是以地面发射台为基础的，它可能是最早的现代导航辅助设备。船舶与

飞机的无线电测向设备的发展使得可以确定已知位置的任何无线电发射台的方位并且

将其用于导航。给出已知位置的两个或多个地面台的方位测量值，用三角测量法可以计

算出运载体的位置。

许多通信设备和广播电台采用低电磁波频段和中电磁波频段以获得大的覆盖范围，

并且可以在远远超出视线范围的距离内使用这些发射台。但是，在这些频段的无线电传

播会受大气条件的影响，在夜间使用时也需要注意。虽然发射台在较高频段的使用距离

更受限制，但是可以获得更精确的测量值。

为了克服使用简单的测向设备所产生的某些问题，许多以调制无线电波束为基础的

系统被开发出来。在这些系统中，飞机所接收的调制与运载体在波束中的位置有关，因

此提供了导航信息。广泛采用的方法是甚高频全向元线电信标(VOR) 。
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甚高频全向无线电信标:

甚高频全向无线电信标是一种近距辅助导航设备，主要用于飞机。地面台有一个全
向天线，它发射一个由基准信号调幅的甚高频(VHF) 载波。在基准天线周围有另一组天

线，这组天线发射一个可以在其天线之间进行转换的恒定的载频，以模拟→个心脏形的

波束，该波束以每个基准信号周期旋转一次，如图 13.2 所示。在接收机处，给出了以旋
转频率调制的调频载破。

* 

~t 

旋转的心脏

r....~.....< 形方向图σ

\\ 

，依* * 
* * * * 

占** A 
*~巧 ... 

.....þ..... * 
中心全向天线(丸M) 引* * ... 

导3相位比较器
方位

图 13.2 甚高频全向无线电信标系统

调整旋转波束的时序以使 VOR 地面台正北方的接收机的调频与调幅同相。这

时任何位置的调制相位等于接收机位置与正北方向之间的夹角。因此，通过测量该

相位角，飞机就能够确定地面台与其自身之间的方位。 VOR 地面台的基准方向是磁

北方向。

VOR 辅助导航设备的工作取决于保持飞机与地面台之间的视线接触。因此，作用距

离随着飞机高度的变化而改变。例如，高度为 3∞m 时，有效作用距离约为 75km; 当高度

为 6km 时，有效作用距离增至 350km。典型的方位测量精度约为 20。利用 VOR 推算出

的定位误差随着距地面台距离的增大而增大。

如果能够确定距无线电台的距离，就有可能显著提高导航的精度。这一点可以通过

在已知的时间发射信号，并在接收机处测量出到达的时间来实现。由于传播速度是已知

的，所以可以从所测的时间延迟确定距离。这实际上是包括诸如 GPS 卫星导航系统在内

的所有现代无线电导航系统的基础，卫星导航系统将在后文进行介绍，其不同之处在于

定时方法和传输频率的不同。

为了测量无线电信号发射和接收之间的时间延迟，发射机和接收机必须装有同步到

共同时间的时钟。这并不是特别容易实现，因为一个3μ 的定时误差相当于约 lkm 的测
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距误差。假设时钟恢复同步只能每小时进行一次，则相当于时间测量值的漂移为1/109 。
这样的精度在原子钟发明之前是元法达到的。此外还找出了其他的测距方法以克服该

困难。

下面介绍一些测距系统O
1.测距器 (DME)

许多 VOR 地面台都装有微波应答器，它可以提供距离信息以响应飞机发出的信号。

飞机发射具有特殊间隔和重复速率的成对脉冲。地面台接收信号，经过固定时间延迟后

转发这些信号。飞机接收转发的信号，测量发射和接收之间的时间延迟，扣除地面台的

固定延迟，就确定了双向距离，即往返地面白的距离。然后通过测量到两个或多个 DME

地面台的距离就可以确定位置。 DME 观测数据一般可以精确到 300m 以内。这种方法

的原理如图 13.3 所示。

i气二
----- .-' :-<' 

乓L

夹

_ ""d~_!!当g
---.:-~ 

...---~~ 
~~--""-------…--~ , ..--:-" 

距离读数

因 13.3 测距器

2. 战术空中导航系统(TACAN)

战术空中导航系统提供与上述采用 VOR 和 DME 所获得的相同类型的测量值，但是

由于采用 lGHz 频段的超高频( UHF) 发射，其测量值更加精确。典型的方位精度为

士 0.5 0 ，测距误差通常优于飞机与信标之间距离的:t 1 0/0 o 由于超高频无线电波的传输

特性，其最大作用距离与高度有关。

3. 双曲线系统

如果从两个或多个地面台同步发射信号，并且测量了信号到达接收机的时间间隔，

则不需要接收机有精确的绝对时间。在基于该原理的系统中，主台发射的信号由飞机或

船舶接收，也被地面的副发射台接收。副台将其时钟锁定主台的信号，同时考虑主、画IJ 台

之间的固定距离的传输时间然后用修正的时钟产生副白的发射信号。

在接收机中，其时钟可以锁定所接收的主台信号，并用于测量接收到副台信号的时

间间隔。现在的长期稳定性由主台时钟的稳定性决定，而对于时差测量来说，晶体时钟

的短期稳定性是完全足够的。来自两个地面白的信号之间的时间间隔给出了地面白的

距离差。如图 13.4 所示，给出的读数表示接收机的位置，接收机在一条双曲线上，两个

地面合在双曲线的两个焦点上。通过测量 3 个地面台之间的时间间隔，可以得到两条双

曲线，从而获得一个坐标。
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图 13.4 双曲线导航

陆上双曲线无线电导航设备采用两种测量距离差的方法，即:

(1)连续波相位测量;

(2 )脉冲传输直接时间测量。

4. 台卡(D配ca) 导航系统

台卡导航系统是一个典型的双曲线系统，它采用连续波和相位测量以确定双曲线位

置。在 70kHz 至 130kHz 的低频段传输，使用距离约为 250km。由一个主台和 3 个副台组

成的 4 个地面合形成了一个发射台链。画IJ台的发射是锁相的，与主台的发射相协调。

在比较频率上，一个完整的 360。相位周期表示在地面台之间基线上的距离为 5∞m

至 8∞mo 因此， 10。的测量相位精度可以给出大约 5m 的分辨力。但是，由于每个周期或

每 5∞m 就会重复一次相同的相位测量，所以得出的位置是不明确的。必须引人可以在

合成产生的较低频率上进行相位比较的专用设备来解决这种不明确性。

该系统在第二次世界大战期间最初引入时，需要上面印有特殊叠合的地图以获得经

度和纬度信息。采用计算机后取消了这一限制，产生了可以自动提供经度和纬度信息的

系统。

5. 奥米伽( Omega) 系统

奥米伽是一种工作在甚低频的远程双曲线导航系统。 该系统是以分布在全球的 8
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个地面发射台为基础的，每个发射台的标称作用距离为 8∞Onmile。因此，全球任何地点

的飞机或船舶都有望接收到至少 3 个台的信号，能够用上述方式由接收到的信号相位推

算出其位置。通常情况下，位置坐标的精度为几海里。

虽然奥米伽系统最初是为海上使用而研制的，但它己经广泛用做机载导航辅助设

备，特别是用在越洋航线上。

6. 远程导航(LORAN)

远程导航是一种采用 1∞kHz 脉冲无线电波的低频电子定位系统。它是一种远程

(15∞km 或以上)辅助设备，采用脉冲传输而非连续波。与奥米伽系统相比，该系统具有

更高的精度，但不能全球覆盖。

LORAN C 系统有一个主发射台和两个或多个副台，形成一个台链。在北半球有多个

台链。该系统是通过测量主台和副台的脉冲到达的时间差进行工作的。从发射机发出

的地面波的行进距离可达 2∞Okm，实际距离取决于发射机的功率、接收机的灵敏度和大

气的衰减程度。定位精度取决于观察者距台链的距离，从近距离、特别是小于 5∞km 的

距离内的几十米到大约 2∞Okm 的远距离内的 100m 或更大。这种传输也会产生天波，能

够干扰地面波，使接收的信号产生失真，并使该系统提供的位置估算产生误差。

同奥米伽系统一样，LORAN 系统最初也是为船只使用而研制的，但是己经广泛用做

机载导航辅助设备，最近也用做陆地车辆的定位设备。

随着卫星导航系统的出现，某些地面无线电导航系统，如奥米伽和台卡系统，就变得

过时了。但是，由于卫星系统不能满足某些应用(包括民用航空)所要求的完整性和可靠

性，地面无线电导航系统仍将用做基本的备用系统。然而，由于建立了卫星增强系统(见

13.3.2.1 节) ，对 VORlDME 和 LORAN-C 系统的需求会越来越少。

13.3.2 ]!星导航辅助设备

利用卫星传输也能获得与上一节所述类似的无线电定位。第一个卫星导航系统是

为美国海军研制的， 1964 年 1 月投入使用[ 1] 。该系统称做 TRANSIT，可以提供:

(I) 24 小时使用;

(2) 全天候使用;

(3) 二维定位精度。

但是，由于进行导航估算需要进行多次观察，而且在卫星相继通过之间有平均达

1∞mm 的间隔，所以位置更新是不连续的。此外，每个位置坐标要求观察卫星信号

lOmin -16min，这样会由于船只的运动而降低精度。因此，该系统不适用于其他平台，如

要求近乎连续修正的飞机。

这种首创的卫星导航系统于 1996 年停止使用。 TRANSIT 系统早已被全球定位系统

(GPS) 取代， GPS 将在下面进行叙述。

13.3.2. 1 全球定位系统

全球定位系统，即 GPS，也被称做 Navstar( 导航星)①，它是一种无线电定位系统，现

① Navstar-一卫星计时和测距导航。
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在已经完全达到使用状态，可提供全球导航能力[2 斗]。

GPS 是一种卫星导航系统，其设计是为全球或附近任何地点的用户提供非常精确的

气维位置和速度数据。系统的用户数量不受限制，每个用户配有一个天线和一台接收

机。 GPS 包括一个在地球近圆轨道上由 24 颗卫星①组成的星座(图 13.5) 和一个地面控

制系统。这些卫星绕地球轨道一周约 12h ，排列在 20180km 高空、与赤道面的倾角为 55 0

的 6 个轨道平面上。卫星排列的间距一般使用户在任何时刻都可以看到至少 6 颗卫星。

图 13.5 GPS 卫星星座

每颗卫星发射两个 L 波段的载频，称为 L) ( 1575. 42MHz)和 ι(1227. 6MHz) ，每个信号都

源自一个原子频标。这些信号中的每个信号由精密定位服务(PPS 或 P)信号( 10. 23MHz)和/

或标准定位服务(SPS)信号，也可以称为粗测/捕获(C/A)信号(1.四MHz)进行调制。这种二

元信号由 P 码或C/A 码产生，该码是加到5Ob/s 数据上的模 20 P 码和C/A 码以 90。相位差

加到 L) 。注意，ι 信号中只有 P 码。这些技术正在改进的过程之中。

通过测量到每一颗能"看到"的卫星的距离就可以计算出位置。通过测量无线电信

号从每颗卫星到 GPS 接收机所用的时间可以测量出距离。假设卫星和 GPS 接收机在正

好相同的时间产生相同的编码信号，将卫星信号到达的时间与接收机预期的时间相比较

就可以确定距离。 GPS 使用的时序信号是伪随机序列，能够明确识别出每颗卫星，并可

以进入受控的系统。每颗卫星发射上述的两种码 :SPS 码和 PPS 码。由其名称可知， PPS

码可以提供该系统的全部导航精度，但是它只能供选定的用户使用。

为了进行精确的距离测量，卫星和接收机信号的精确定时显然是很重要的。因为卫

① 最初的星座有 21 颗工作卫星和 3 颗备用卫星。可靠性分析表明这种配置可以使系统可用性为 98% 0 2∞2 年，

改为 28 颗卫星以满足美国联邦航空局( FAA) 的要求。
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星上有原子钟，所以卫星信号是精确的。接收机中使用的时钟精度较低，它们的定时误

差通过测量距4 个卫星的距离来修正。需要测量 4 个距离以确定 4 个未知量，即 3 个空

间坐标和时间。

如果要准确定位，还需要知道每颗受监控卫星在空间的准确位置。卫星的轨道是可

以预报的，但是地面跟踪站仍对发生的微小变化进行定期监控。这些数据被传送给卫

星，使它们能够发送先前讨论的时序信号以外，还能发送有关其准确轨道位置的信息。

通过使用上述技术，就有可能获得十分精确的距离测量值。通过测量射频载波的多

普勒频移，就可以在接收机中计算出每颗卫星的距离变化率。由于卫星的速度是已知

的，使用该信息，就可以确定运载体的速度。

有许多因素可造成测量误差。地球的电离层和大气层会造成 GPS 信号①的延迟，虽

然它们的影响可通过建模得到一定程度的补偿，但是仍会引起位置测量误差。卫星和接

收机的时钟缺陷以及多路径接收也会造成其他误差。此外，在某些时候，被监控卫星的

几何排列也会因几何精度因子( GDOP) 而放大系统误差。但是，GPS 能够使运载体随时

在世界上的任何地方确定自己的位置，其精度可达几米，速度优于 O.I m/s ，只是并非所有

的用户都可以获得该精度。详细说明见附录 D。

GPS 定位测量值含有噪声，由于下列多种原因，该值为 2m(1 σ) : 
(1)低信号强度;

(2) 伪随机码长度，约 300m;

(3) 编码眼踪回路分辨率。

另外，多路径是一种相关噪声源，尤其广泛出现在移动运载体上。由于信号强度的

变化、多路径条件的改变和接收机时钟的不稳定，速度估值也含有噪声。

1. 差分 GPS

有一种与称之为 GPS 卫星导航系统的标准定位服务所得到的精度相比，大大提高了

位置估算精度的技术。这种技术称做差分 GPS 技术，它需要使用一台位于测定位置的接

收机，至少还要有另外一台接收机，且接收机之间要有精确的高速数据链。位于测定位

置的接收机应能够将其 GPS 位置估值与勘测所得到的己知位置进行比较，从而补偿由

GPS 产生的距离误差。然后将修正信号发送给紧邻的其他接收机，就可以显著减小测量

误差。

差分 GPS 技术的原理利用了这样的事实 :GPS 测量中导航误差的主要部分是由慢变

的零偏引起的。此外，这些零偏在接收机阵列间的距离和时间上是相关的。因此，如果

两台或多台接收机在不同地点同时工作，且其中一台接收机的位置是已知的，那么可以

对一台接收机的测量值进行实时修正，并将修正应用到其他接收机的测量值。近年来，

GPS 控制部分的性能已经得到改进，尤其是在星历表和时钟预测方面的性能，因此，这些

误差只有 2m(1σ) ;差分 GPS 系统将减小 112 的误差。

也有可能进行反过程操作，精确跟踪一个协同目标，尤其是要求携带极少量设备的

目标。靶场上的试验目标就是一个例子。反向技术的原理是将勘测点所获得的导航数

① 时间延迟是由信号路径中的自由电子粒子数密度引起的。不同的频率延迟不同，因此使用两个不同的 L 波段频

率;两个频率都接收到以后，可以对延迟进行修正。
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据与精确勘测所得到的已知位置进行比较，以确定标准卫星导航误差的修正值，即标准

"差分 GPS" 。但是，利用这种反向技术，在远距离处所记录的导航数据修正值要在眼踪

站实施。

这样，按照靶场的指令而移动的运载体携带一个简单的卫星导航系统接收机和一个

发射机，以向跟踪站发送接收的原始导航数据。然后，控制站的跟踪系统可以将计算出

的修正值用到运载体接收的数据中。

该技术可以扩展应用到多个远程运载体上，但重要的是，发射机不能相互干扰且不

能扰乱眼踪站。利用合适的扩频传输技术，如窄频段跳频技术，可以解决该问题。

该技术的误差与标准差分 GPS 导航技术所遇到的误差非常类似。如果勘测位置的

接收机与"远程接收机"之间的基线较小，则修正效果良好。随着距离的增大，这种修正

越来越无效;如果可见的卫星不相同时，尤其如此。

2. 相对 GPS

相对 GPS 是指即使并非准确地知道每台接收机的确切位置，也能在两台 GPS 接收机

之间提供高相对位置精度的技术。这种技术不同于绝对 GPS，在绝对 GPS 中使用一台

GPS 接收机确定导航估值;也不同于差分 GPS，在差分 GPS 中，修正值可以用于与位置已

知的接收机有关的单台接收机的绝对测量值。如上所述，差分技术可以修正通过数据链

与勘测位置连接的一系列 GPS 接收机。

采用相对 GPS 技术可以在给定时刻消除两台 GPS 接收机之间较大的高相关共有误

差，使估值的相对精度小于 1m。为了达到该相对导航精度，重要的是要使所有 GPS 接收

机观察到同一组卫星。这是因为使用相对导航技术时抵消了相关且慢变的误差。

显然，在两台或多台 GPS 接收机中使用相对 GPS 技术的目的是为了抵消两台接收机

所共有的类似零偏的相关误差。然而，并非所有的误差源都是完全相关的，而且被认为

是相关的误差间的相关性随接收机之间距离的增大而减小。此外，所谓的相关误差也随

时间而慢慢变化，因此，如果修正量计算和修正应用之间有时间延迟，则由于补偿错误，

会有一个附加误差。

3. 高精密导航服务

某些用途，如精密进场与着陆系统，需要高精密导航技术。这些技术是以 GPS 接收

机的能力为基础的，即接收机可以精确测量所观测卫星的累加载波相位或积分多普勒频

移。根据基准接收机所进行的类似测量计算出累加相位测量值，其结果是非常精确地知

道了多个接收机之间的相对位置。因此，正如差分 GPS 方法中所讨论的，如果基准接收

机在勘测位置，则可以为用户接收机推算出绝对差分位置数据。

由接收到的卫星数据计算位置可以采用两种不同的算法:

(1)用相对累加载波相位测量值改善相对码相位测量值，位置精度可达米级或

更好。

(2) 定位精度为厘米级的相对累加载波相位测量值的模糊度解算。大多数模糊度

解算的算法需要精确的初始位置估值，该值常常由相对码相位定位技术计算而来[6] 。
GPS 天基增强系统( SBAS) 正在用于"注重安全"的应用中，如民用航空中。 SBAS 的

作用是警告用户卫星出现的问题。该系统包括欧洲静地卫星导航重叠系统和北美洲的

广域增强系统，这些系统结合了差分 GPS 技术及附加测距和完好性监测技术。 SBAS 系
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统的设计具有在卫星发生故障 68 内发出"故障警报"的能力。

GPS 系统目前正在进行现代化，以满足军、民用户口，8]不断变化的需求。附加信号代

码即将用于提供改进的电离层传输延迟修正、提高码相位测量精度和减小多路径。最

后，通过附加一个中心为 1176. 45MHz 的第三个 GPS 频段，可以实现这些改进。此外，还

将有一个可以使精密的标准定位信号分离的新型军用代码，以加强军方用户的安全。

随着 M 码于 2010 年可供全部使用，正在采用一种在 15 年的时间内分阶段引入这些

系统修正的方法。新型频段预计于 2014 年可完全投入使用，2018 年提供可以在选定范

围内以较高功率发射精密定位信号的点波柬设备。

GPS 并非唯一正在使用的E星导航系统。苏联在 GPS 研制的同期也研制了 GLO

NASS 系统。欧盟也在研制一种称为伽利略(Galileo) 的系统，主要用于民用。下面各节

对这些系统进行简要介绍。

13.3.2.2 全球导航卫星系统

苏联研制的一种与 GPS 相当的系统称为全球导航卫星系统( GLONASS) 0 GLONASS 
系统的设计是利用一个由 24 颗卫星组成的星座进行工作，每 3 个轨道面上有 8 颗卫星，

这些轨道面在经度上相隔 1200 。轨道面与赤道成 64.8。的倾角 [9] 。但是，该星座还有待

完成。这些卫星在 25ωOkm 的轨道半径上工作。

像 GPS 一样，GωN必到在 Ll 和 ι 两个载波频段上发射，并提供军民两用服务。可以提

供给所有用户的粗视!ν捕获(ClA)码在 511kHz进行调制，而精确(的码则在5.11MHz调制。与

GF咽不同，GLONASS 卫星发射相同的测距码，但是有 21 对频率。 Ll 频段为 1598. 侃I25MHz -

1制. 75MHz，间距为 562. 5kHz。 ι 频段为 1242.9375 -1251. 25MHz，间距为 437. 5kHz。因为干

扰的问题，逐步取消了每个频段中的较高频率分配，因此从 2朋年起，只使用最低的 12 对频

率。由于频率对少于卫星数，所以地球对面的卫星共享相同的频率。

所有的 GωNASS 卫星都装有钝基频率标准;互同步的 RMS 精度为却ßSo 由于工作卫星

较少，并且近年来对系统改进的投资较少，所以 GωNASS 的精度及覆盖范围略差于 G囚。

13.3.2.3 伽利略系统

该卫星导航系统是目前欧洲正在研制的系统，由欧盟、欧洲航天局、政府和私人共同

投资。与 GPS 和 GLONASS 系统不同，伽利略系统主要用做民用，并且受民用控制。计划

于 2005 年发射首颗卫星，最早 2012 年可以提供全部的服务。

除了计划可供全球用户使用的基本服务(水平定位精度约为 2m{lσ) )外，该系统还

可以提供多种较高精度的商业付费服务。这些服务含有一个调节系统，可以为注重安全

的应用提供很高的完整性、可用性、连续性和抗信号干扰能力。准确的服务范围和可用

范围，包括可供一般公众使用的服务，仍没有最后确定。

空间部分由在 3 个轨道面上均匀布置的 30 颗卫星组成，这些轨道面在经度上相隔

1200 ，与赤道成 540的倾角。轨道半径为 29600km。

最近确定了伽利略系统关于工作频率等细节问题。 2∞4 年 6 月与美国签订的一项

协议将基准 Ll 信号定义为 BOC( 双偏置载波)(1， 1) ，而 BOC (1 5 ,2. 5) 为时间和坐标标

准的公用调节服务。
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13.3.2.4 多系统全球导航卫星系统

利用目前围绕地球运转的两个卫星星座(GPS 和 GLONASS) ，用户可以随时使获得

导航解法所需的卫星数量翻倍。这样可以为能够从这两个系统接收信号的用户提供多

种有利条件，即:

(1)能够监控导航解法的完整性，这对于注重安全的应用，如民用航空来说是至关

重要的;

(2) 通过降低在所观察卫星的几何排列不合适时必须计算位置这种情况的概率来

提高导航解法的精度，即提高了几何精度因子(GDOP) ; 

(3) 由于两个系统在不同频率工作，所以减小了对干扰的敏感性。

将 GPS 数据与 GLONASS 数据组合时必须要小心，因为这两个系统在所使用的时标

和每个系统所采用的大地参考/地球模型方面并非完全兼容。但是，以后 GPS 与伽利略

系统组合时就不会出现这些问题，因为伽利略系统的设计与 GPS 是兼容的。

附录 D 对这两种目前使用的卫星导航系统的特点进行了比较。此外，更深入地考虑

了将这两个星座的数据进行组合以提供一个更具完整性的组合系统的问题。

13.3.3 星体跟踪仪

星体可看做固定点，用做天文导航的基准。如果已经知道下列条件，就能随时确定

位于地球上或地球附近的观察者的地理位置:

(1)两个或多个天体相对于观察者的位置;

(2) 准确的观察时间。

天文导航的基础是:如果测出天体的仰角(视线和地平线之间的夹角) ，则观察者的

位置必定在地球上的某个特定圆内。这个圆的圆心就在该天体正下方地球表面上的那

一点。如果观察时间是已知的，则这一点就可以从预先计算出的天文表中查出。观测两

个天体，则可以确定两个位置圆，并且观察者必定位于它们的交点处，如图 13.6(a) 所示。

为了使通过观察星体(即天文观测)进行位置估算的技术能够在飞机上使用，已经研

制出了自动星体跟踪仪。星体跟踪仪基本上是一个望远镜装置，有一个探测器和一个扫

描机构。利用星体跟踪仪可以完成对星体的观测，以便提供星体相对于运载体内己知参

考坐标系的方位和仰角的测量值。通常情况下，这个参考坐标系应该是一个空间稳定的

参考坐标系，并由安装星体跟踪仪的稳定平台所定义。为进行导航，需要知道当地垂线

的方向，以便将测量值与地球参考坐标系联系起来。

另一种办法是，相对于运载体的固定坐标系进行测量，并可接下面所述的方法更新

捷联式惯性导航系统。观测结果可以与存储的观测星体位置的资料进行比较，以便推算

出位置坐标，或估算出运载体的航向。

为了导航，可把星体看成是位于半径无限大的地心球体(通常称为天球)的内表面

上。地球的经线和纬线在这个球面上的投影就形成了一个网格，在该网格中可以确定天

体的位置。赤道以北或以南的位置称为星体的赤纬，而其径向位置则用恒星时角表示，

如图 13.6 (b)所示。因此，星体相对于惯性坐标系(其原点在地球的中心)的方向可以用

赤纬和恒星时角表示。
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(b) 

图 13.6 星体跟踪仪位置确定及几何关系

( a) 星体跟踪仪位置确定; (b) 星体跟踪仪几何关系 O

运载体位置

固定在运载体内的星体跟踪仪将提供星体相对于运载体坐标系的方位和仰角的测量

值。然后可将这些测量值与从星体已知的赤纬和恒星时角推算出的这些相同量的推算值

进行比较。这些量也可以用运载体坐标系的经度和纬度以及相对于当地地理坐标系的方

位来表示。然后可以用产生的测量差更新机载惯性导航系统，其方法与 13.6 节相同。

星体跟踪仪与惯性导航系统组合使用能在空间环境下提供几个角秒的测量精度O

当星体跟踪仪在地球表面附近使用时，由于地球大气的折射，所以必须对测量值进行修

正。通常情况下，测量精度优于 10气角秒) ，在地球表面上，这相当于约 300m 的位置误

差。但是，该系统是一个被动系统，其误差可能与累计时间无关。

13.3.4 地面跟踪雷达

地面(或海面)雷达站可用来对飞行中的飞机或导弹进行视线观测。这些观测量通

常为运载体的距离、仰角和方位，如图 13.7 所示。测量值为相对于当地参考坐标系推算
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所得，当地参考坐标系通常是跟踪雷达位置处的当地垂线地理坐标系。测量数据可以发

送给运载体，用做机载惯性导航系统的飞行辅助工具。

Z 

Y 

y 

X 

图 13.7 地面雷达测量值

运载体的距离(町、方位(ψ) 和仰角 (θ) 的测量值可用飞机的笛卡儿位置坐标(耳， y , 

z) 表示如下:

R=JJ+y2+z2 

ψ= arctan ( -;) 

。=…{万二 y2 } 

通过与机载导航系统提供的对相同量的预测值相比较，这些测量值可用于修正机载

惯性导航系统。 13.6.2 节给出了基于这种系统的设计实例。

13.4 机载测量

13.4.1 多普勒雷达

多普勒雷达为测量运载体的速度提供了一种工具，它常用于为机载系统提供导航辅

助，在某些情况下，与姿态和航向参考系统组合时可作为主要的导航数据源。多普勒雷

达工作时，向地面发射窄坡束的微愤能量，并测量由飞机和地面之间的相对运动而产生

的反射信号的频移。在飞机速度为 V ，雷达波束与地面的倾斜角度为 0 时，频移为

2V 
TCOS t1 

式中 :λ 为发射波的披长。对于工作在 13. 25GHz -13. 4GHz( À = 2.2cm) 频段的典型系
统，该频移约为每节 47Hz。如果已知发射波的波长和倾斜角，可以通过测量频移来估计

飞机的速度。因为飞机的运动是三维的，所以最少需要主个波柬才能测定飞机的速度。

波束通常指向飞机的前向和后向，如图 13.8 所示。

现代多普勒系统通常用一个平面阵生成这些波束，天线刚性固定在机身上。每束波
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图 13.8 多普勒霄达波束的几何图

束反射的信号单独进行处理，以在计算机处理器中计算飞机速度分量的估值。这些估值

通过与天线固连的坐标系推算出来。为了实现导航，必须把这些速度估值分解到所选定

的导航坐标系。因此需要一个机载航向姿态参考系统。此外，也可以把多普勒敏感器与

机载惯性导航系统组合起来。在这种情况下，多普勒速度测量值将与惯性系统所产生的

相同量的估值进行比较。

一般情况下，陆地上工作的多普勒敏感器的测量精度约为 0.259毛或更高。由于反射

率较差(反射信号散射导致测量值的零偏)、被浪运动、潮沙运动和水流的原因，系统在水

面上飞行时其性能会下降。但是，这种导航辅助设备可以提供良好的长期稳定性，并有

可能限制惯性导航系统所提供的位置和速度估值的误差增长。

13.4.2 磁测量

地球的磁场与条形磁铁的磁场相似，其两个磁极位于它的自转轴附近，即地球磁场

水平分量的指向接近于真北，磁场敏感器或罗盘所确定的磁北可用做工作基准。遗憾的

是，真北和磁北之间的夹角不是常数。 ì亥夹角随地球上观察位置的不同而不同，并且随

时间而缓慢变化，但这两种情况的影响都可以得到补偿。地球上任意一点的磁场方向由

其相对于真北方向的指向(称为"磁偏角有时称为"磁差" )和其相对水平方向的夹角

(称为"磁倾角" )来确定，如图 13.9 所示。安装了磁敏感器的运载体几乎都有一个很难

磁倾角(δ)

东

F 

因 13.9 地球磁场分量
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与地球磁场区分开的磁场，因此需要对这种影响以及先前提及的其他影响进行补偿。

磁罗盘是人们所知道的最老的辅助导航设备之一，数百年来，它一直为操纵和推算

导航提供方向参考。饱和式磁强计是一种用来敏感地球磁场并为移动的运载体提供姿

态测量的实用设备，如 4.7.2 节所述。在没有当地磁扰的情况下，该设备可敏感地球磁

场沿其敏感轴的分量 Ho。一种兰轴设备可以安装在运载体内以敏感地球磁场沿运载体

3 条主轴的分量(尺，吨 ，HJ 。将相对于当地地理坐标系的运载体姿态表示为方向余弦

矩阵叫，磁测量值和运载体姿态的关系可以写成下列形式:

[ 尺丁l … 咛H叽y 1= C叫叫:1 H，叽oco畸剑SIn盯γ | 
HzJ LHos剑Inδ 」

式中 :δ 为磁倾角 ;γ 为磁偏角。如果已知磁倾角和真北与磁北之间的磁偏角，可以通过

磁强计提供的测量值推算出运载体姿态的估值，不能检测绕当地磁场矢量方向的旋转。

因此，该设备必须与垂直参考系统一起使用，以完整确定运载体姿态。

也有人建议将其他地球磁场测量方法用于辅助导航川]。例如，原则上可以通过将当

地地理坐标系中的磁场测量值和存储的磁偏角和磁倾角图进行比较，或通过对磁场异常

的匹配来获得位置坐标。前者需要精确地知道真北和当地地垂线的方向，以获得精确的

坐标;后一个方案与 13.4.4 节中介绍的地形匹配技术相似，它明显地依赖于磁场异常详

图的获取和磁场异常的稳定性。在有大量显著且稳定磁场异常的区域，该系统有可能获

得良好的位置坐标精度。

13.4.3 高度表

气压高度表在飞机上总是被用于测量高度以满足受控空域的高度精度标准。作为

辅助导航设备，它们被广泛用于限制惯性导航系统垂直通道中误差的增长。在舒勒调谐

惯性导航系统中，虽然可以限制误差在水平通道中的传播，但不能限制垂直通道中的速

度和位置误差的增长。因此，除非有一种独立的限制误差增大的手段，否则这些误差会

在相当短的时间内变得非常大。例如，一个作用在垂直方向的净加速度零偏会引起一个

位置误差 Bt2/2 。因此，一个仅为 10μg 的零偏在两个小时内将导致高度误差超过

2.5km。

依靠大气压读数，气压高度表可以间接测量高出标称海平面的高度，其精度远小于

0.01% 。大多数的机载惯性系统都需要具备三维导航能力和气压辅助设备以限制垂直

通道中误差的增长。

雷达高度表可以直接测量高出地面的高度，这在许多应用中也是相当重要的。这些

测量值可以与所存储的飞机经过的地形图联合使用，为惯性导航系统提供位置更新。地

形参考导航将在 13 .4 .4 单独介绍。

13.4.4 地形参考导航

地形参考导航技术，如地形匹配的研究，始于 20 世纪 70 年代，已经有多种系统可以

在市场上买到。

最常用的地形参考系统(图 13.10)采用一个无线电高度表、一个机载气压惯性导航
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系统和一个存储的飞机或导弹飞过区域的地形轮廓图。无线电高度表测量高出地面的

高度，结合惯性导航系统对海拔高度的估值，可以在运载体上的计算机中再现飞行路线

下面的地面轮廓。然后将得到的地面轮廓与存储的地形图数据进行比较以实现相符性

匹配，由此可以确定运载体的位置。

气压哼乎f W1'
?丁雷达表

高度

地形
轮廓

。

T 
μ」‘-

于。

A飞

• . • 
INS 航迹

NL
E 

图 13.10 地形参考导航

有可能得到位置坐标，因为地球表面具有随机性，势必会使每一部分地形都有一个

特有的形状。可以得到的位置坐标精度通常是地形粗糙程度的一个函数，地形变化在

20% -40% 时，可以得到更精确的坐标。

人们设计了多种方案来获取运动载体在飞行期间的位置。上述方案依靠连续的高

度测量(可以回放使用)以确定运载体的位置。此外是将惯性系统指示的高度与雷达高

度表测量值差分得到地形高度估值和从存储的地形轮廓图提取的地形高度估值相比较。

在机载惯性导航系统指示的运载体的坐标位置上可得出地图高度。如果知道运载体下

面的地形斜率，就可以更新运载体的位置。这样，对每个高度表的测量值分别进行处理，

然后可以几乎连续地对机载导航系统进行更新。

i亥方案的实现明显依赖于拥有高质量的运载体所要飞过区域的地形数据库。通常

可以获得几十米的径向位置精度，该精度随着飞机下面地形的粗糙程度而改变。很明

匾，当飞过大面积平坦或无特征的地域时，导航精度会降低，特别是在水面上空飞行时，

导航的精度仅依靠无辅助的惯性导航系统的性能。树叶和雪覆盖会影响无线电高度表

的精度，而导致性能进一步降低。

通过采用更精确的高度敏感器可以提高地形匹配导航精度。近几年的研究集中在

激光线扫描仪的使用上，该扫描仪可以提供从空中运载体到地面的、精度为几个厘米的

测量值。这些设备可以扫描运载体下面的地形:扫描效果与飞机的前进相结合可以创建

一个二维平面的高度地形图，而采用雷达高度表得到的是一维高度柱状图。利用地形扫

描区域与存储的地形数据库的相关性，结合改进的基本距离测量精度有可能获得更大的

定位精度，并减小伪坐标出现的概率。

有人还研究了另外一些技术，这些技术用于在平坦地形上空进行基于地形的导航。

研究这些技术增大了线路规划方面的灵活性，从而提高了这些方案的吸引力。采用的方

278 



法包括景象匹配面积相关技术和连续可视导航技术，将在以下各节分别进行介绍。

13.4.5 景象阪配

景象匹配面积相关( SMAC)技术以飞机或导弹下方地面图像为基础提供高精度的位

置坐标。该系统的工作与领航员采用的技术相同，都是通过识别记忆中的陆标和地面特

征进行导航。

其基本原理如图 13.11 所示。一个成像系统(如红外线扫描仪)建立起飞机向前飞

行时其下方的地形图片。需要位置坐标时，一部分红外线扫描图像被存储起来形成飞机

下方地形的"景象"。通过这个过程，图像被转化成一个"像素"阵列，每个像素都有一个

表示那部分图像亮度的数值。对"捕获"的景象进行处理，以去除噪声和增强那些可能提

供导航信息的特征，例如，道路交叉口和铁路。分析的第二步，采用相关算法寻找预先存

储在地面特征数据库中可识别的图形。发现景象中的特征与数据库中的特征匹配后，根

据飞机的姿态和离地高度进行几何计算，就能够计算出景象在被捕获瞬间的位置。景象

匹配过程中的几个阶段如图 13.11 所示。

捕获的景象

位置坐标

13.4.6 连续可视导航

处理后的景象

相关图形

相关器

参考中心坐标

图 13.11 景象匹配原理

存储的
参考值

为中距和远距导弹系统和军用飞机提供精确的位置、速度和姿态数据以保证任务成功

是至关重要的。通过采用 INS 与 GPS 组合的系统可以提供具有所需精度的导航数据，这种

INS 与 GPS 组合系统采用紧搞合组合方式，将在 13.7 节进行讨论。但是，军用用户仍担心

卫星接收机干扰的可能性和随之产生的影响任务成功的风险。这一顾虑使得在某些军事

应用方面除采用先前所提到的导航辅助设备外，还使用其他或附加的导航辅助设备。

在 13.4.4 节介绍的地形参考导航可以用在这些应用中;它就是为这种任务研制的。

但是，这些系统不会产生现代军事设计人员所寻求的精确导航数据，得出的位置数据不
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如采用 GPS 得到的数据精确。飞过非常平坦地形时地形匹配系统的精度降低也限制了

这种方法的使用。该因素限制了任务规划，这是因为如果选择平坦地形上方的航路会降

低制导精度。考虑到给出的这些顾虑，有人探索了对上述导航战略加以完善的方法。

位于英国范堡罗的 QinetiQ 导航研究小组(原皇家航空航天研究院的导航部)最近的

研究工作集中在一种称为连续可视导航(CVN) 的方法上，它是一种可行且可靠的方法，

能克服其他方法存在的很多问题。 CVN 最初是作为一种 INS-GPS 组合系统的待命导航

方式提出的，它是一种线性特征匹配导航技术[ll~l3IO CVN 最初是作为景象匹配技术的

发展(见 13.4.5 节)研制的，它是通过将所观察的线性特征与数据库中存储的特征阵列

进行匹配来工作的，能够提供平坦地形的民用 GPS 位置精度。 该系统的主要组成有:

(1)一个 INS，用于提供连续的位置、速度和姿态数据;

(2) →个雷达高度表，用于连续测量运载体距地面的高度;

(3) 一个诸如红外摄像机的视频设备，用于提供运载体下方地形的数字图像;

(4) 一个机载数据库，用于存储运载体在执行任务时飞经区域的线性特征;

(5) 一台执行组合导航算法的处理器。

设计 CVN 系统是为了使所存储的地形特征图中的各条线(而不是各个点)匹配，并

在单个线性特征匹配后产生导航墟波器的测量值更新。图 13. 12 给出了 CVN 主要算法

的图形表示们人们一直努力通过采用至少两种不同的定位算法且用多个卡尔曼滤波器

保持多种 INS 误差假设来使系统最为可靠。 13.8 节将对这些问题作进一步讨论。

(1)飞机飞过含可视线性
特征的地形

'帽，
(2)f视摄像机拍摄

地形图像
。)图像处理过程从图像
中提取线性特征

(4) 利用现有 CVN 方法 (当)估算顶测特征与观察 (6) 用偏差修正 INS
预测期望的线性特征 特征之间的偏差 误差分量估值

阁 13. 12 连续可视导航主要算法的图形表示

13.5 系统综合

本章剩余部分主要探讨可以将惯性测量数据与前几节所讨论的 a种或多种辅助导

航设备提供的信息进行组合的技术。通常，得到的测量值会含有噪声。因此，需要采用
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某些形式的在线滤波技术以获得良好的导航性能。

早期的系统采用下面所讨论的气压一惯性系统形式的互补滤波技术，其框图如图
13.13 所示。

重力修正

量测度高咛加速度计输出

图 13.13 气压一惯性高度测量

惯性系统的高度估值和纯气压计测得的高度测量值的差通过增益器矶和 K2 反馈回
来(见图 13.13) ，以校正速度和高度估值。增益值的选择应使气压一惯性系统跟踪气压

汁测量值的长周期变化，同时滤掉更高的频率振荡。通常 ， KI =2/T,K2 = 1/T 2 ，其中 T值

可取为 308[14] 。在组合系统中，垂直加速度惯性估值的零偏(B，) 所引起的高度误差不再

随时间的平方进行传播，而是稳定在稳态值 TZBz。因此， 1∞阳的零偏将会引起大约 1m

的高度误差。这种技术的主要缺陷在于由天气状况和设备位置所引起的气压高度表的

更长周期误差将继续存在于组合系统中。

所有滤波技术的目的都是利用被噪声污染的信号已知的长周期特性推算出比使用

单个测量值所得到的信号估值更好的信号估值。一个适用于在线估值的滤波器依靠生

成信号产生过程的数学模型和调整模型参数，以使信号与模型输出之间的均方差达到最

小。在知道模型和被测信号预期误差的基础上，利用卡尔曼滤波器可以推算出该信号的

最佳估值。卡尔曼滤波已经成为组合系统中导航数据融合方面的成熟技术。因为它是

一种适于在计算机中实现的递推技术，所以特别适合在线估值。

附录 A 介绍了卡尔曼滤波的原理，其应用将在 13.6 节举例说明。

13.6 卡尔曼滤波在辅助惯性导航系统中的应用

13.6.1 概述

正如附录 A 中所述，卡尔曼滤波把一个变量的两个估值进行组合以形成一个加权平

均值，加权因子的选取应产生最有可能的估值。按照已知的运动方程更新前一个最优估

值可以得到一个估值，而另→个估值则通过测量值获得。在组合导航系统中，第一个估

值直接由惯性导航系统提供，即从滤波上讲，惯性系统构成了产生测量值的物理过程的

模型。第二个估值是测量值，由导航辅助设备提供。不管测量值信息的来源如何，都可

以采用这一技术。

图 13.14 给出了通用的方框图。 13.6.2 节将介绍一个设计实例。

但导航辅助设备提供的测量值常常是惯性导航系统估值的非线性组合。此外，惯性
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系统方程本身也是非线性的，这就意味着需要一种改进的方法。所以对于辅助惯性导航

系统，通常采用扩展的卡尔曼滤波公式表示(见附录 A) 。

随机输入
v.w 

已知输入 U 测量值
(y) 

值删
川W

图 13.14 线性系统的卡尔曼滤波器方框图

13.6.2 辅助导航设计实例

本节介绍了一种用于辅助假定的弹载惯性导航系统的方案，该方案利用发射平台上

的敏感器眼踪飞行中的导弹。合适的测量值由一个多功能雷达或红外线眼踪器以及一

个激光测距器提供。在这两种情况下，假设可以提供相对选定导航坐标系的导弹射程、

仰角和方位的测量值。这些测量值可以通过信道发射器传送给导弹，并用于辅助弹载导

航系统。

被传送的测量值通过卡尔曼滤波器与导弹惯性导航系统提供的测量值进行组合。

这样不仅可以从含有噪声的测量数据中得出改进的导弹位置估值，而且提供了一种估计

导航系统状态误差的方法，这些状态不能直接测量，例如速度估值和姿态估值。滤波形

式如图 13.15 所示。

测量噪声

真位置

所测的射程、
仰角及方位

INS 误差估值
卡尔曼增益

测量值修正值

INS 指示的
位置

测量模型
估计的射程、
仰角及方位

系统噪声

图 13.15 利用地面跟踪器测量值的 INS 辅助导航
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为了提供弹载惯性导航系统中的 3 个姿态误差、3 个速度误差和 3 个位置误差的估

值，需要一个九状态的卡尔曼滤波器。相关的系统方程和测量方程将在下面几节中

介绍。

13.6.2. 1 系统方程

为了构造扩展卡尔曼滤波器以修正机载导航系统，必须建立一个需要估计的误差的

线性动态模型。对本设计实例来说，可以采用第 12 章给出的误差模型的简化形式。误

差模型可用如下的矩阵表示:

8i = F 8x + Gw (13.1) 

式中:矢量8x表示系统的误差状态。本例中，8x包括 3 个姿态误差(8α8β8训，3 个速

度误差(8v. 8vy 8vJ 和 3 个位置误差(8x 8y 8z) 。

为了构建一个离散卡尔曼滤波器，必须将系统误差方程(13.1)离散化。设 8xk 表示

tk 时刻惯性导航系统误差状态 ，8xk + 1 表示 tk + 1 时刻惯性导航系统误差状态，可以得:

8xk+1 = φ'k 8xk + wk (13.2) 

式中:矶是 tk 时刻系统转移矩阵，可以用系统矩阵 F 表示如下:

φ'k =exp[F(tk + 1 一 tk ) ] (13.3) 

13.6.2.2 测量方程

假设在飞行的离散间隔时间内可以得到导弹相对于雷达的位置测量值。雷达提供

用极坐标表示的测量值，即射程测量值(R) 、仰角测量值(θ) 和方位测量值(ψ) 。各极坐

标测量值可以用笛卡儿坐标(x ， y ， z) 表示如下:

R2 =x2+ ,l+i = x- + y- + z 

= arctan{ j ( x2与J
ψ = arctan( 工)

z 
(13.4) 

如果 z=[R θψ] T ，用 z 表示的雷达测量值，可以表示为

z = z + n (13.5) 

式中 :n 表示测量值误差。假设 n 是零均值的高斯白噪声过程。

雷达测量值的估值 E 可以由惯性导航系统的位置估值(x ， y ， z) 得出，具体如下:
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(13.6) 

雷达测量值(z)与雷达测量值的估值(z) 的差称为滤波器测量值修正值，其产生如下:
8z = z - z = H 8x (13.7) 

式中
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13.6.2.3 卡尔曼滤波器

方程(13.2) 和方程(13.7)是构建卡尔曼滤波器所需的系统方程和测量方程。对于

本文所考虑的雷达辅助惯性系统，附录 A 中给出的卡尔曼滤波方程采用下列形式。

1.谑波器预测步骤

在每次测量值更新之后，利用现有的最优位置、速度和姿态的误差估值对惯性导航

系统进行校正。因此，在一次更新之后，每个惯性系统误差的最优估值都会变为零，并且

状态预测方程可简化为

8xk+l/k = 0 ( 13.9) 

协方差矩阵在时间上是向前预测的，采用下列表达式:

Pk+川 =φkPk!kφ，r + ..iQ'..iT (13.10) 

式中:钱是方程(13. 3) 给出的转移矩阵;Pk+川表示在 tk 时刻所预测的 tk+ 1 时刻协方差矩
阵的期望值，它最初为对角矩阵，单个元素是根据发射前传递给导弹惯性导航系统的初

始姿态、速度和位置误差的期望方差选择的;系统的噪声矩阵 Q' 是根据线性加速度和角

速率的惯性测量值的期望噪声级设置的。

2. 滤波器的重新

惯性导航系统状态的误差估值可通过下列公式推导出:

8x k+l/k+1 K k+ 18zk+1 (1 3. 11 ) 

协方差矩阵根据下列公式进行更新:

Pk+川+1 = [1 - Kk+IHk+1 ]Pk+l!k (13. 12) 

式中

Kk+1 = Pk川+IHr+I[Hk+IPk+l/kHr+1 +R,]-I (1 3.13) 

式中 :H由公式(13.8) 确定;测量值噪声R' 是一个 3 x3 的对角矩阵，矩阵的元素根据预

期的雷达测量噪声级进行选择。

3. 惯性导航系统修正

每次测量值更新后，利用当前的最优误差估值立即修正惯性导航状态量￡。下面给

出了修正方程。

(1)速度和位置修正。速度和位置可以利用下列公式，通过惯性系统对这两个量的

估值与估值误差简单相减来修正:

X c = x - 8x (13. 14) 

式中 :X(. 是修正后的状态。

(2) 姿态修正。如前面(第 11 章)所述，计算的方向余弦矩阵可以利用下列公式用真

矩阵表示:
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C = [/- ψ]C 

因此，修正的方向余弦矩阵 Cc 可以表示如下:

Cc = [1 + ψ] C (13. 15) 

式中 :ψ=ψx ，并且 ψ =[8a8ß8γf' 。

将 Cc 和 C作为修正四元数参数和估计四元数参数的函数写成分量形式，分别用

[αc bc Cc dc ] 和 [â b 二 d] 表示。使各项相等，则估计四元数参数可以直接用下列公式
修正:

13.6.2.4 结果

αc = â + O. 5( 8αb+8βê+8γd) 

bc = b + o. 5 ( - 8αâ + 8.βd-8γ二)

Ce =二+ O. 5( - 8αd-8ßâ+8γb) 

dc = d + O. 5( 8时 - 8ßb - 8γâ) 

(13.16) 

图 13.16 和图 13.17 给出的结果说明了采用上节所述的九状态卡尔曼滤波器时，表

面敏感器提供的测量值对改善导弹弹载惯性导航系统性能的有效性，图示给出了在 108

的典型近距导弹飞行时间内，有辅助导航和无辅助导航情况下姿态误差和位置误差的标

准偏差。在此期间，导弹沿助推/惯性弹道飞行，在最初的 48 内加速度为 20g ， 其后由于

受到气动阻力的影响而减速。

图 13.16 给出了采用高等级惯性导航系统时的导航性能。这里所用的陀螺仪和加

速度计的固定零偏分别是 0.01 0/h (1 σ) 和 100μ.g (1σ) 。为了进行分析，导弹系统初始

条件误差的标准偏差选择如下:

初始姿态误差: lOmrad; 

初始速度误差: 1m/8; 

初始位置误差 :1m。

敏感器测量精度分别设为:仰角和方位角为 3mrad (1σ) ，距离为 10m (1σ) 。并假设

数据更新率为 1Hz。图 13.16 清楚地表明，有辅助导航时可以显著改善导航性能。位置

误差可以很快修正，并在剩余的飞行中保持在 20m 以内。接收到 3 个测量值后，姿态误

差稳定在 0.2。以下。因为在本例中仪表的误差很小，卡尔曼滤波器所依据的系统误差模

型是实际系统的典型模型。这使得滤波器能够收敛，并推导出惯性系统误差的精确

估值。

当仪表误差变大时，如果不能在卡尔曼滤波器对它们正确建模，就意味着误差模型

不能准确表示实际系统中所发生的情况。在这种情况下，称滤波器误差模型和实际系统

之间出现了失配情况。这时敏感器误差会对测量差值产生附加的影响，这种影响会被误

认为是对准误差。结果，卡尔曼滤波器的姿态估值、速度估值和位置估值就会出错。

该影响如图 13.17 所示。将高等级惯性导航系统换成性能较适中的系统，在相同条

件下重复上述仿真。敏感器换成零偏分别为 300/h 和 10mg 的陀螺仪和加速度计，这种

陀螺仪和加速度计是战术导弹系统中常用的次惯性级仪表。
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图 13.16 带辅助导航的高等级惯性导航系统仿真结果
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图 13.17 带辅助导航的低等级惯性导航系统仿真结果

虽然与无辅助导航系统相比，导航性能仍有显著改善，但是与前面图 13.16 中所示

的一组结果相比，所得到的精度降低了，收敛速度增大了。在测量值更新之间所发生的

姿态误差的增加表示现在的卡尔曼滤波器中存在失配情况。在这种具体情况下，产生误
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差主要是因为陀螺仪质量不平衡，它引起随所施加的加速度而变化的速率零偏。图

13.17中所示的姿态误差曲线的形状主要是这一因素造成的。

理论上，有可能通过增加滤波器的状态以清楚地建立主要敏感器误差的模型，从而
改善辅助导航系统的性能[ 15] 。采用这种方法，可以用卡尔曼滤波器进行某种程度的飞行

中敏感器的标定，从而更大程度地增强整体导航性能。但是，这样的系统通常需要较长
的时间才能看到敏感器误差建模的效果。

总之，前面所述的卡尔曼滤波器可以大大减少初始对准误差的影响，因此可以提供

许多近距导弹应用所需的足够精确的惯性数据，而不需要求助于更高等级和更昂贵的惯

性敏感器。需要指出的是，在某些应用中，上述的飞行中辅助导航方案可以对飞行前对

准所需的精度要求有所降低。飞行前对准方法已在第 10 章进行了讨论。

13. 7 INS-GPS 组合

如本章前面所述，组合导航系统利用两个或多个导航系统的互补特性，以便产生

一个比任何一个独立工作的分系统更高精度的系统。惯性导航系统 (INS) 的测量值

与 GPS 、 GLONASS 或伽利略系统提供的卫星导航数据相结合的系统尤其如此。近几

年来，人们就该课题进行了大量的工作，并仍在致力于研究抗卫星信号干扰的组合方

案。

惯性导航系统噪声相对较低，但会随时间漂移。例如，典型飞机系统产生的位置误

差增长为 1 nmile/h - 10nmile/h。相比较而言，卫星导航系统的位置估值噪声相对较大，

但不会长时间漂移。

由于以下两个原因，惯性导航系统测量值和卫星导航系统测量值是互补的:

(1)它们的误差特性截然不同;

(2) 它们测量的量不同。

卫星系统提供位置测量值和速度测量值，或更准确地称为伪距和伪距率，而惯性系

统则测量比力加速度。比力加速度在进行两次积分以产生位置估值以前，必须进行重力

补偿，并分解到已知的参考坐标系中。

由于低信号强度、伪随机码长度和编码眼踪回路中的误差，卫星的位置测量精度是

有限的。多路径、卫星几何排列的变化、传输条件的变化和用户时钟的不稳定还会产生

更多的误差。卫星的速度测量值也是有噪声的，这也是由信号强度的变化、多路径的变

化和用户时钟不稳定的影响造成的。

此外，功率有限的干扰机也会对 GPS 接收机造成干扰。因此，任何依赖基于 GPS 导

航方法的系统都是比较脆弱的，其可用性都会受到影响。这一事实是许多用户，尤其是

军方用户主要关注的问题。

表 13.1 对惯性系统和卫星系统各自的优缺点进行了总结。

将两个系统一起使用，可以产生优于单独使用任何一个系统的好处。利用惯性导航

系统和卫星导航系统之间这种基本的协作，有可能产生一个组合系统，该系统可生成运

载体位置的低噪声和低漂移估值。也有其他的相关特性，这些特性对随后讨论的将两个

系统组合起来的方法很有帮助。
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表 13.1 惯性导航系统与卫星导航系统优缺点的比较

优缺点
优点 缺点

系统

数据率高
误差增长不受限制

惯性导航系统 既可提供平移数据，也可提供转动数据
需要知道重力

自主一一不易干扰

数据率低

无姿态信息
卫星导航系统 误差增长受到限制

既易受人为干扰，也易受非人

为干扰
E 

可用性广的 GPS 卫星导航更新与低成本的 GPS 接收机相结合进一步推动了 INS 和

GPS 组合技术的研究。如果可以不间断地使用 GPS，就会有相当多的低精度惯性导航系

统与 GPS 的组合方式，以产生能够在多种条件下工作的低成本精确导航系统。这种系统

所需的惯性敏感器等级在很大程度上由预期的 GPS 中断持续时间决定;由于卫星信号干

扰，更主要的是由于在市区环境中工作日才"信号遮挡"的缘故，在军事应用中有可能发生

这种中断。在要求精确的速度估值、姿态估值以及位置数据的应用中，惯性敏感器的精

度也是考虑的一个因素。对于干扰威胁极小的系统，含有 GPS 更新的未来惯性系统有可

能提供 lm( CEP)①的导航精度。

已经研制了多种不同的 INS 与 GPS 的组合结构;组合的程度部分地取决于是生成一

个新系统，还是为现有的系统增加 GPS 更新。下面介绍了一些正在使用或正在研制的

INS-GPS 组合方案。组合结构可以分为 4 个主要类型[蝇，17] 。

(1)非搞合系统。在该系统中， GPS 的估计位置只简单地用于每隔一定的时间对

INS 指示的位置进行重新设置。

(2) 松搞合系统。在该系统中，INS 和 GPS 的位置估值和速度估值进行比较，得到的

差值形成卡尔曼滤波器的测量输入值。

(3) 紧搞合系统。在该系统中，GPS 的伪距测量值和伪距率测量值与惯性系统生成

的这些量的估值进行比较。

(4) 深或超紧搞合系统。该系统将 GPS 信号跟踪功能与 INS/GPS 组合结合在一起，

形成一个单一算法。

13.7.1 非藕合系统

非搞合系统是能够在保持 GPS 和 INS 独立工作并提供系统冗余度的同时，获得

两个系统各自优点的最简单的方法。利用 GPS 的位置估值和速度估值对 INS 进行重

新设置，可以限制 INS 的位置估值和速度估值误差的增长。虽然这种方法对每个系

统造成的变化最小，但它不能像下文所介绍的搞合系统那样既可以提高性能又能够

避免干扰。

① 阀概率误差(50%) 0 
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13.7.2 松捕合组合

该方法可使 GPS 自主工作，同时对惯性系统提供测量更新。这两个系统实际上是串

联地工作，GPS 导航计算提供的位置和/或速度估值形成 INS-GPS 组合卡尔曼滤波器的

测量输入值。图 13. 18 中给出了一个松搞合 INS-GPS 组合结构的简图。

斗摇摇船在遥蹬出路翩 iA度

截获辅助

!f幽翻草莓翻(INS位置/速度

INS 误差修正

图 13.18 松南合 INS-GPS 组合结构简图

GPS 
导航数据

组合导航
数据

松锢合组合的两个主要优点是实现简单和有冗余度。任何 INS 和任何 GPS 接收机

都可以采用这种方法，因此该方法非常适用于系统改装的情况。在松祸合结构中，除组

合方案外，通常还提供一个可独立应用的 GPS 导航方案。冗余导航方案可用于监控组合

方案的完整性，并在需要时协助滤波故障的恢复过程。

在本节介绍的方案中，组合滤波器提供 INS 误差的估值，这些估值可在每次测量更

新后对惯性系统进行修正。在这种系统组合中， GPS 仅把 INS 用于辅助卫星信号的截获

过程。{象本书所介绍的所有组合结构一样，利用惯性敏感器信息辅助卫星接收机的编码

跟踪回路可以减小这些回路的有效带宽。这一特点可以改进接收机在噪声环境中(有信

号干扰时)跟踪信号的能力。

虽然可以单独使用 GPS 位置更新对惯性系统进行辅助，但通常会使用位置测量值和

速度测量值，以便获得更可靠的方案。因为姿态误差和敏感器零偏之间的组合步骤较

少，这些误差作为速度误差会传播得较快。因此，速度测量值使敏感器零偏和姿态误差

的估值能够更即时地获取。但是，单独使用速度测量值会降低 INS 观测位置误差的能

力。由于这些原因，在大多数这类组合算法中，习惯上会既使用 GPS 的位置更新也使用

速度更新以辅助惯性系统。

松搞合 INS-GPS 组合的主要问题是由于使用串联的卡尔曼滤波器产生的，即 GPS

卡尔曼滤波器的输出用做组合滤波器的测量输入值。构建卡尔曼滤波器时，隐含地假

设测量误差是不相关的即测量噪声是"白噪声"。对于本节所考虑的系统结构来说，
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这种假设不→定是正确的。例如，当组合算法进行 GPS 数据采样的速度比跟踪回路提

供独立测量值的速度快时，会出现卡尔曼滤波器的测量误差与时间相关的情况。通过

多路径效应(信号的几个延迟复制经附近表面反射后到达天线的过程) ，会出现进一步

的时间相关。

GPS 卡尔曼滤波器输出值的相关时间随跟踪回路的带宽而变化，位置相关时间可达

100s，速度相关时间约为 20s ，动态接收机的位置相关时间可达lOs，速度相关时间为

0.1s- 1. 0s o 这一时间对于估计相关误差来说太短，但对于降低组合滤披器中 INS 误差

估计过程的速度来说是足够的。因此，卡尔曼滤波器测量更新时间间隔的选择是至关重

要的。

为了解决这一问题，可以增加测量更新的时间间隔直到测量误差不再相关。或者，

把相关误差作为马尔可夫过程进行建模，并将相关时间作为附加状态纳入卡尔曼滤波系

统模型中，从而推导出相关误差估值。

使用松搞合组合系统时还应当考虑下列因素。虽然只用 3 颗卫星可以维持短期内

低质量要求的导航，但是形成并保持 GPS 导航数据需要来自至少 4 颗卫星的信号。因

此，在"看到"少于上述卫星的情况下，不能用 GPS 辅助 INS 导航。此外，组合滤波器需要

知道 GPS 滤波器输出的协方差。它随卫星的几何排列和可用性的变化而改变，并且对于

很多 GPS 接收机来说，协方差数据是不可靠的，或是根本不能得到的。

13.7.3 紧辅合组合

图 13.19 给出了一个简化的紧搞合 1NS-GPS 方案的示意图，它也称做集中或直接组

合结构。在这种方法中， GPS 卡尔曼滤波器变成组合滤波器的一部分，后者接受 GPS 跟

踪回路提供的伪距和伪距率的测量值。这些测量值用于生成 INS 中的误差估值。修正

的 INS 导航数据形成组合导航数据，并且修正的 INS 数据和原始 INS 数据都可用于辅助

GPS 跟踪回路。信号时序对于系统的顺利运行是至关重要的。
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图 13. 19 紧捐合 INS-GPS 组合结构



虽然可以单独使用伪距或伪距率测量值，但通常的做法是两者同时使用。伪距来自

GPS 编码跟踪回路，而伪距率主要来自精度较高、但可靠性较差的载波跟踪回路，因此，

这两个测量值是互补的。

采用紧搞合方法的优点主要是由于将松祸合系统中使用的两个卡尔曼滤波器进行

组合而产生的，总结如下:

(1)不用考虑将一个卡尔曼滤波器的输出用做第二个滤波器的测量输入时所产生

的统计问题:

(2) 隐含完成 GPS 位置和速度协方差的交接;

(3) 系统不需要用完整的 GPS 数据来辅助 INS ，即使只眼踪至1J单个卫星信号， GPS 数

据也会输入滤波器，但是精度下降很快。

还没有看到所介绍的那种固有的、可独立应用的紧藕合系统导航方案。但是，在产

生组合方案的同时，可以产生一个并列的单 GPS 方案。需要时，可以用单 GPS 方案进行

组合方案的完整性监控和故障恢复。

13.7.4 深组合

深组合也称为超紧搞合组合，它将 GPS 信号跟踪和 INS-GPS 组合合并成一个单独的

卡尔曼滤波器，如图 13.20 所示。深组合方法目前正在研究之中。尽管许多作者已经发

表了有关理论和仿真结果的文章[ 17] 但是在公开的文献中还没有看到有关整个工作硬件

实现的文章。

每个数控振荡器
都由一个共同的
基本振荡器驱动

图 13.20 INS-GPS 深组合结构简图

导航数据

通过一同跟踪 GPS 信号，而不是使用独立的跟踪回路，其他信号和惯性数据辅助每

个信号的跟踪，这样可以带来下列 3 个主要的好处:
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(1)由于使用相同数据跟踪的独立量减少了，从而提高了有效信噪比，而且跟踪的

卫星越多，信噪比的提高就越大;

(2) 改进了多路径阻抗;

(3) 信号障碍或干扰造成短时中断后，信号的重新截获速度更快。

要想、获得这里所介绍的潜在好处就会大大增加复杂程度;某些结构会增加计算量且

需要严格的时间同步，有的结构还需要高性能的 INS 数据以保持眼踪回路的锁定。深组

合和其他组合结构之间的主要差别在于需要非常快的更新速率(一般为 2∞Hz 至

1kHz) ，以保持锁定时信号的跟踪功能。

13.7.5 结论

由于系统可能遇到的对抗措施或其他技术的不同，不可能提供一种技术的性能优于

另一种技术的严格的判定。因此，所得到的任何一种技术的性能通常主要取决于平台预

期工作的真实情况(例如有无干扰机或者障碍)。

可以得出一些归纳性的意见[ 18] 

(1)有 GPS 数据时， GPS 测量数据支配组合系统中的导航估值。通过惯性辅助导航

有效平均了 GPS 测量值中的噪声，因此可以降低稳态导航误差。

(2) 提高导航精度并非主要取决于惯性系统的质量，因此，使用高等级的系统得到

的好处是有限的。

(3) 由于采用低噪声敏感器可以获得较好的补偿，所以带有较高等级敏感器的导航

系统从飞行中标定(在组合系统中是可能的)获益较多，因此，在输入组合系统的 GPS 数

据长时间丢失时，高等级的系统可以提供较高的性能。

(4) 与松藕合技术相比，紧搞合在干扰环境中工作时能更好地保持对卫星的锁定，

但是，除了干扰一信号比以外，这一优势很难定量表示。

(5 )由于数据用于敏感器飞行中标定和系统对准的方式不同，不同的精合结构都对

短期 GPS 数据丢失后的导航精度有影响，但是，对于长时间 GPS 数据丢失的情况来说，敏

感器的质量决定着系统的精度。

因此，建议进行仿真和硬件评估研究，尤其要关注系统工作的实际情况。

13.7.6 INS 辅助 GPS 信号跟踪

用修正的惯性导航数据辅助 GPS 载波跟踪是很困难的。这是因为需要非常严格的

时间同步，以便在高动态特性的情况下保持载波跟踪锁定和跟踪接收机振荡器噪声。带

软件相关仪的接收机的研制使其更容易实现，因为输入的 GPS 信号可以存储和恢复，以

便与系统其余部分的处理滞后相匹配。惯性辅助 GPS 编码跟踪的容差范围很宽，所以这

是一项成熟的技术。

GPS 跟踪回路带宽的选择要在噪声抑制和动态响应之间进行折中。窄的带宽抗干

扰性能好，而宽的带宽对动态运动的响应好。通过用修正的 INS 速度辅助 GPS 跟踪回

路，辅助信息可以处理运载体的动态特性，而使得窄带宽用于抑制噪声。

对于载波跟踪来说，最小带宽受跟踪振荡器噪声需要的限制。因此，INS-GPS 系统在

动态运动条件下可以以比独立应用的 GPS 接收机较低的信号噪声比跟踪 GPS 编码。但

292 



是，较低等级的惯性系统需要从 GPS 接收机进行持续标定，而且较窄的跟踪回路带宽降

低了 GPS 接收机提供单独测量值的速度，从而降低了 INS 的标定精度。为了防止正反
馈，GPS-INS 组合算法的增益必须与 GPS 跟踪带宽相匹配。深组合中增益与 GPS 跟踪带
宽的匹配是固有的[18-20) 而使用紧搞合组合结构也可以实现增益与 GPS 跟踪带宽的匹

配;这是一种称为自适应紧楠合(ATC) 组合的技术[川。最近的仿真研究表明，使用较低

等级的惯性敏感器时，在噪声电平比用固定带宽的 INS-GPS 系统所获得的电平高至少

lOdB 的情况下，深组合和自适应紧搞合组合技术都可以跟踪 GPS 信号。

13.8 多敏感器组合导航

如第 13.5 节开始所述，两个或多个互补导航系统可以组合在一起，形成给定用途的

导航数据:运载体的最佳位置、速度和姿态估值。适合采用多种导航数据源的主要有现

代军用飞机、远程导弹和最近的精确制导弹药。这些系统虽然将 INS - GPS 组合系统用

做主要的导航数据源，但是也经常使用地形参考导航系统，以便在预期的整个作战条件

范围内获得更可靠的导航方案。这些应用中所使用的地形参考导航系统就是本章前面

所介绍的地形匹配、景象匹配面积相关(SMAC)和最近的连续可视导航(CVN) 。

设计这些系统时应考虑下列问题:

(1)处理不确定的测量更新;

(2) 选择组合结构。

地形参考导航系统很可能偶尔产生假的位置坐标。设计 CVN 系统是为了在测量值

和数据库之间没有唯一的匹配时，产生多个假设位置坐标。每个备选坐标都有一个相应

的协方差和一个估计的概率。这些坐标之间的不确定性可以用不同的方式处理。该系

统可以设计成接受最高概率的位置坐标，在每个坐标估计概率的基础上计算加权坐标或

者拒绝概率太低的位置坐标。

多假设技术含有多种假设。每种假设都包含在备选的位置坐标卡尔曼滤波器中，提

供不同的导航估值和相应的概率。随后的坐标用于澄清哪种假设不可能是真的，然后忽

略这些假设。此后，按照概率高低的顺序得到一个假设表，该表随着飞行而不断进行更

新。不论什么时候，该系统都会有一个绝对合适的假设，该假设可以提供那个时刻最佳

的位置估值。这种方法的提出主要是用于地形参考导航测量值的最优处理[21] 虽然处理

工作量非常大，但是利用现代技术还是可行的。

不同的组合结构可以用于将多敏感器导航产生的数据组合起来。一种可能是用单

独的卡尔曼滤波器将 INS 数据与每个测量源的数据组合起来。有人建议，一种组合了所

有可用测量源的导航数据可根据单个测量源的协方差，对来自每一个滤波器的数据求加

权和推导出来。这种方法忽略了单个滤波器所生成的数据之间可能存在的任何未建模

的相关性，有可能得出错误的导航数据。

可以用一个附加的主卡尔曼滤波器将单个滤波器的输出组合起来。但是，单个滤波

器输出上存在的相关噪声会带来主滤被器不稳定的问题。因此需要另外一种方法来对

各种输入提供可靠的输出。

实施上述组合方法较好的途径是采用一种集中的结构[22] 在该结构中，所有的测量
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源都由一个单独的卡尔曼滤波器处理。当然，这种方法的效果取决于是否可以得到单个

测量源典型的误差模型。

为了使假坐标破坏组合导航数据的可能性最小，对于较敏感的应用，常常建议采用

完整性监控技术。这可以通过实施平行滤波和在整个滤波过程中监控剩余的测量误差

来实现。这种所谓的联合方案是多年前提出的，但还未在系统中实现。

13.9 小结

有许多导航数据源可以用于修正惯性系统估值，以便改进导航性能。这些数据源包

括从运载体外部设备(如无线电导航辅助设备和卫星)得到的外部测量值，和从运载体上

的附加敏感器(如各种高度表和多普勒雷达)得到的测量值。各种导航辅助设备经常提

供姿态、速度或位置的更新，其中任何一个更新都可用于限制惯性导航系统中出现的漂

移误差，从而改进其性能。

与单纯从使用惯性系统所得到的性能相比较，即使惯性导航系统使用非常精确的惯

性敏感器，组合导航系统常常可以大大提高导航精度。虽然通过使用更高等级的惯性敏

感器和更精确的对准技术可以获得非常精确的导航性能，但是使用本文所介绍的组合系

统常常可以获得更高的效费比。

本章介绍了将惯性测量数据和其他测量数据组合的技术，最后介绍了一种专门用于

辅助惯性系统的算法。将不同测量数据与惯性测量值组合时，可以使用卡尔曼滤波算

法。所介绍的设计例子说明了外部测量数据如何与惯性系统信息进行组合，以限制导航

误差的增长。这样就可以稍稍放宽对飞行前对准精度和惯性敏感器精度的要求。这些

技术可以作为辅助过程的一部分，扩展应用于敏感器的标定。

卫星导航系统( GPS ， GLONASS) 的精度和可用性的增加鼓励了现代组合系统的设计

者们更加依赖卫星系统获得好的性能。由于军方担心系统易受干扰，所以，人们正在用

多种方法对可靠性和接收机干扰的问题进行研究，这些方法包括采用可控辐射图天线和

各种组合算法。对于特别敏感的应用，通常会采用含有附加导航辅助设备的待命工作

方式。
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第 14 章设计举例

14.1 概述

本章的目的是把前面几章讨论过的捷联惯性导航的不同方面应用到一个设计例子

上。在任何一个惯性导航系统着手设计之前，必须对将要确定的导航或稳定系统的要求

进行仔细研究，以便使得到的设计能够以较高的效费比满足这一要求。

导航或稳定系统性能要求的确定，通常要确定它必须达到的精度。例如，在导航系

统情况下，要规定给定运载体达到的位置、速度和姿态精度及导航必须满足的时间要求。

明确导航起始时刻的实际条件和系统工作的全部环境也是极其重要的。这些因素合起

来，将影响设计方案的下列方面:

(1)系统所需的配置;

(2) 导航系统误差预估;

(3) 在导航开始之前系统采用的对准方法;

(4) 对任务最适用的惯'性敏感器;

(5 )系统计算算法设计;

(6) 系统试验、标定和补偿要求。

下面用一个假设的面射战术导弹中制导需要达到的捷联惯性导航系统的一般要求，

讨论上述那些方面。假设在武器系统定义阶段已经进行了初步研究，因而形成了对导弹

系统的要求和导航系统性能的明确表述。首先提出导航系统要求，然后经过一系列分析

步骤，确定满足要求的导航系统。

14.2 需求背景

要求为舰艇上发射的导弹设计一个导航系统。这种导弹是武器系统的一部分，用以

对抗可能从任何方向或高度接近的各种空中威胁，保护舰艇b 在多种攻击的情况下，假

定攻击是协调的，所以威胁可以同时来自相同方向或不同方向攻击舰艇。

上述导弹直接从舰艇上的储藏舱(弹舱)垂直发射，并且在飞行的最初几秒在俯仰

平面内转弯机动。这种从弹舱垂直发射和转弯机动，能使武器系统实现全方位的高速发

射，可使大量的攻击武器(目标)被拦截。另外，还需要导弹在发射之后尽可能地自主飞

行，以便实现高速发射。

武器系统有一个目标眼踪装置，例如多功能雷达，当目标接近舰艇时能眼踪目标。

跟踪算法预测每个来袭目标的未来轨迹。这个信息用于预测从舰艇上发射的导弹会在

何处拦截敌方的攻击武器。因此，在转弯机动时，舰艇上发射的导弹要改变飞行方向，指

向拦截点。
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建议导弹设计时在发射、转弯和转弯后或飞行的中段期间，使用惯性制导。而当导

弹到目标距离达到给定的距离时，导弹上的导引头将工作，以截获和跟踪目标。在这个

阶段，导弹将使用导引头提供的信息控制导弹拦截目标。

在利用惯性制导技术的飞行阶段，导弹使用弹上惯性导航系统提供的导弹位置、速

度和姿态信息以及通过舰艇上目标跟踪装置提供的目标位置和速度信息，并在导弹飞行

期间用无线电数据链传到导弹上。为了导引头在末制导开始时能截获目标，导引头必须

指向正确的方向。这可以在飞行的中段利用弹上导航系统提供的位置和姿态信息，结合

舰艇上传感器提供的目标位置测量来实现。

另外，在导弹飞行全过程中，为了控制导弹，导航系统必须提供线加速度和角速率

在弹体轴上的分量。这些量必须提供给导弹自动驾驶仪作为适当的反馈信号。

14.3 导航系统要求

14.3.1 所需的导航数据

对舰艇发射导弹的导航系统的要求是，提供导弹在适当的参考系中的位置、速度和

姿态数据，以及弹体轴系上的线加速度、角速率的测量结果。在理想、情况下，导航系统应

能够在整个飞行中自主运行，以便在飞行时把需要传给导弹的数据量减至最小。

14.3.2 王作和存储环境

每枚导弹在舰艇的甲板上垂直发射，要工作在不同的海洋情况，甚至包括恶劣的海

洋情况。一般地，导弹飞行曲线包括助推段，在此期间导弹完成它的转弯机动，接着在

持续不变的发动机推力期间维持接近常值的速度直到拦截目标。假设导弹从静止以

500m/s2 ( 大约 50g)加速经过 3s 时间，它的速度达到 10∞m/s。其后，假设飞行器又以这

个速度飞行 12s。本例的弹道和速度曲线分别示于图 14.1 和图 14.2 。

300 

. 

。 5 10 15 

导弹射程位置 /km

图 14. 1 导弹弹道曲线

总的飞行持续时间为 1缸，飞行距离大约是 12.5km。导弹详细的飞行路径会跟随目

标轨迹变化。然而，假设系统在飞行期间可能承受达到 5radls 的俯仰和偏航旋转速率。

导弹在整个飞行过程中是滚动稳定的，但是可能经历短暂的同样达到 5radls 的滚转

速率。
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图 14.2 导弹速度曲线

在飞行期间，导弹导航系统可能受到功率谱密度为 0.05旷1Hz、频带从 10Hz 到 1kHz

的线振动，这种振动是由发动机振动和舵控制指令变化导致弹体弯曲引起的。另外，系

统必须能够承受持续时间 0.5ms 的 1∞g 加速度冲击，并且它能够- 20"C到+ 50"C的温

度范围内工作。

除了上面给出的要求之外，一般还要确定存储期间必须承受的环境条件。对于军用

的系统，存储条件经常比系统工作条件要求更苛刻。但本例只强调在飞行中的条件。

14.3.3 性能

导弹位置、速度和姿态的估计必须精确，其精度应能够把导弹从发射点导引到它的

导引头以高概率截获指定目标的点。然而，前面对导弹系统的分析表明，关键的参数是

能够确定导引头的目标方向指示精度的参数，即横向位置、高度、俯仰姿态和偏航姿态。

为了实现从惯性中制导到寻的末制导的成功转换或交接，要求导航系统提供的横向位置

和高度信息相对于选择的参考坐标系的精度必须达到 50m(1的，俯仰和偏航姿态精度达

到 1 0 (1σ) 。

类似的精度要求适用于沿轨迹位置和滚动，并且在所有 3 个通道中速度分量的估值

需要达到1Om/s( 1σ) 的精度。这种精度或更高精度必须一直维持 158。

为了满足导弹控制要求，弹体加速度和角速率的测量精度必须分别达到 O. Ig 和

1 0/s。系统必须有能力检测带宽超过 50 隘的这些量的变化。

14.3.4 系统反应时间

要求导弹在决定发射后很短的时间里发射出去，比方说 28 内。因此，重要的是导弹

敏感器在开关接通 1s 内，能提供有效的输出且系统在相同的时间里完成初始化或对准。

14.3.5 物理特性

除了性能和环境要求之外，通常全部设备的尺寸和重量会受到限制。在本应用中，

导航系统的体棋不应超越 31 ， 而且质量应该小于 3kg。

表 14.1 总结了弹上导航系统的性能要求。本表还给出了期待的工作环境、物理约

束以及所需的反应时间。
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表 14.1 导航系统技术条件

lσ 导航精度要求①

位置一一-所有轴 50m 

速度一一所有轴 lOmls 

姿态-一偏航、俯仰和横滚 1 。

线加速度一一-所有轴② O.lg 

角速率-一-所有轴② 10 /s 

环境要求

最大横向加速度一-俯仰和偏航 50g 

最大纵向加速度 50g 

最大转弯速率一一所有轴 5radls 

振动功率谱密度 O.05g2/恤，带宽 10Hz -1kHz 

冲击 1∞'g ，O.5ms 

工作温度范围 -20句:句 +50'C

温度变化率 5 't: /min 

最大高度 15km 

物理特性

质量 <3kg 

尺寸
系统必须能装入长= 10cm、直径 =20cm 的圆筒中(体积约为 31)

(体积 =3/)

系统反应时间 <2s 

①这里的很多指标都是独立的，都有可能对系统设计产生影响:

②自动驾驶仪的要求

14.4 选择捷联惯导的原因

考虑到满足导弹自主导航能力的要求，应用惯性导航系统是最合适的。捷联式或平

台式惯性系统都能设计得满足导航性能要求，但考虑到系统规范限定的尺寸和重量，捷

联系统更适合。

另外，需要在弹上安装陀螺和加速度汁，用于提供控制所需的弹体轴上的线加速度

和角速率的测量值。应用捷联系统，同一敏感器可用于提供控制用的测量值，并实现

导航功能。如果选择平台导航系统，导弹控 表 14.2 捷联式与平台式

制则需要单独的捷联陀螺和加速度计。另 方案的比较

外，系统需要一个四框架平台才能在系统规
范要求的整个动态范围内正常工作[1) 。由

于这种方法增加额外的戚本，所以应该首选

捷联系统。

对于本例的应用场合，捷联和平台技术

的相对优点概括在表 14.2 中，钩号和叉号分

别表示满足和不满足要求。

捷联式

尺寸

重量

性能

环境

输出量

>

>

>

飞/

>

平台式

x 

x 

>

>

Xl 
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14.5 导航系统设计和分析过程

14.5.1 概述

本节简略叙述捷联导航系统设计的系统方法。尽管不同的应用所采用的具体方法

和设计重点常常很不相同，但对任何捷联系统，一般都需要下面的设计步骤。

对安装在战术导弹上的这个系统，应重点评估和分析'惯性系统动态飞行条件下的性

能。导航系统将受飞行机动、大加速度和恶劣的振动环境的影响，所有这些都将大大影

响惯性敏感器的选择以及它们在飞行中能够提供的测量精度。另外，要求从运动平台上

发射导弹也会影响导弹发射前进行的导航初始化或对准精度。在整个设计过程中，在总

系统误差所有可能的误差源之间进行合理的平衡非常重要。例如，以不切实际或难以满

足的对准要求为代价而放松对惯性敏感器的要求是不可取的。

作为设计过程的一部分，必须首先考虑给出对这种应用最合适的系统机械编排。接

着通过误差预估分析评估可接受的对准误差、仪表误差和计算误差的大小。误差预估要

求的评估可在不同的水平上进行，从应用第 12 章讨论过的单平面误差模型(用相对简单

的"手算"就能完成)到应用仿真进行更严格的分析。后者可以考虑动态运动的影响而进

行更精确的评估。对于这里考虑的应用，动态影响较大，简化的计算很难使用，设计师需

要采用更复杂的计算，或更常用的误差预估分配仿真。一般地，在确定既实际又可行的

一组误差参数值之前，需要误差预估分析过程的几次迭代。

在确定了仪表工作特性和对准精度以及任何潜在的计算困难后，就可以开始确定适

用的敏感器以及计算算法。在这个过程中，可能需要根据敏感器的类型对误差预估计算

进行更多的迭代，以便得到满意的设计。

14.5.2 系统机械编排选择

在导弹飞行的惯性中制导阶段，制导指令是由弹上惯性导航系统提供的导弹位置和

速度的估值同舰艇上跟踪装置产生的目标位置和速度的估值相结合而产生的。为了能

得到满意的结果，导弹和目标的估值必须在同一坐标系中进行。

假设舰艇上配有姿态和航向参考系统，或者是-套全舰载惯性导航系统，该系统定

义一个名义上指向真北和当地垂线的参考坐标系。此外，假设全部舰艇设备与参考系是

协调一致的。因此，跟踪装置能提供在该坐标系中目标位置和速度的估值。同样地，导

弹导航系统在导弹发射前可与该坐标系对准。于是导航将在这个参考坐标系中进行，坐

标原点是舰艇的姿态和航向参考系统(或导航系统)在导弹导航开始时的位置。

因此，导弹导航系统将提供导弹相对地球固定参考坐标系的位置、速度和姿态的估

值，这个坐标系是在导弹发射或即将发射前导弹系统导航开始时定义的。为了使目标位

置和速度的估值出现在同一坐标系中，目标跟踪装置提供的测量(产生在随舰艇运动的

参考坐标系中)需要修正，以便考虑在导弹飞行期间舰艇的运动。这种方法比在随舰艇

运动的参考坐标系中进行导弹导航要好，这样可避免在飞行期间把舰艇运动的数据传到

导弹上。适用于这种用途的地球坐标系捷联导航系统机械编排已在第 3 章进行了叙述。
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在本例中，惯'性敏感器适于正交安装，不需要敏感器冗余或绕任意轴特别高的角速

率的测量，否则可能需要考虑敏感器的斜置安装。惯性敏感器各自的敏感轴应该与导弹

弹体轴系的主轴一致，从而提供自动驾驶仪反馈所需的横向加速度和转动角速率的直接
测量。

14.5.3 误差预估计算

在大的方面确定了惯性系统以后，现在可以确定要实现惯性飞行末端希望达到的导

航精度所需要的对准精度以及陀螺和加速度计的性能。如第 12 章所述，惯性导航系统

总的性能取决于大量的误差参数的值及其在导弹飞行期间的传播方式。

每个误差参数均可描述为具有零均值和已知标准偏差概率分布的随机变量，其概率

分布随不同的系统和不同的飞行而变化。每个误差源的影响可通过对给定的飞行轨迹

进行仿真加以量化，它对总误差预估的贡献用下述方式确定。

假如使用传统的(机械的)敏感器，在本例的战术导弹应用中，主要的敏感器误差组

成有:

(1)固定零偏的不确定4性;

(2) 与 g 有关的零偏(仅限陀螺) ; 

(3) 非等弹性零偏(仅限陀螺) ; 

(4) 标度因数误差;

(5 )敏感器安装误差/交叉藕合。

在下面的分析中，假设这些不同的误差项随温度的变化已经得到补偿，所以总的影

响可以忽略。

另外，对于这种必须在运动的舰艇上进行对准的系统，对准误差对总误差预估的影

响是很大的。对另外的敏感器技术，要考虑的敏感器误差影响应进行必要的修正，这将

在后面讨论。

可以用不同的方法把总误差合理地分配到对总误差有影响的过程中。一种简单的

方法是把总误差平均分配给有影响的过程。对于典型的飞行曲线可用这种方法确定初

步的值。然而，这种方法不大可能得出一组与最新技术紧密相关的实际误差参数值，因

此需要寻找另外的设计方法。

一种常用的方法是评估总误差预估对每个误差源的灵敏度。根据这种灵敏度分析，

再结合对达到给定性能的难易程度的评估，就可以得到误差源的合理分配。这种方法主

要依赖设计者在技术可行性和实用性方面的知识和经验。作为这个过程的结果，在不增

加过多成本的情况下许多误差参数的大小可以减小。通过减小一些误差参数的大小，就

有可能处理一些更大的误差源;这些误差源在误差预估中很难减小或减小的代价太高。

这一设计过程的举例在下节给出。

14.5.3.1 初步误差分配过程

表 14.3 列出了在本例的导弹应用场合对总误差预估影响显著的 30 种误差。一开

始，假设每个误差在和方根(RSS)意义上对在 158 飞行期间传播的总横向位置和高度误

差的影响是相同的，并以此为每个误差参数赋值[2] 。在这个分析中，特别关注的焦点是
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把横向位置和高度误差维持在给定的性能范围内，因为这对成功地完成惯性中段制导是

至关重要的。虽然满足姿态(俯仰和偏航)精度要求也是很重要的，但这些要求更容易满

足，如误差预估表(表 14.3 和表 14.4)所列。

表 14.3 基于误差影响均等的敏感器误差预估

误差源 1σ值 偏航位置误差1m 高度误差1m 俯仰误差1(0) 偏航误差1(0)

对准误差

俯仰姿态误差 0.040(0.8rnrad) 。 9 0.04 。

偏航姿态误差 0.040(0.8mmd) 9 。 。 0.04 

横向速度误差 0.6m1s 9 。

垂直速度误差 0.6m1s 。 9 

横向位置误差 9m 9 。

高度误差 9m 。 9 

陀螺固定零偏

Bgx 4370/h 9 。 。 0.09 

Bgy l∞。Ih 。 9 0.41 。

B8' 1200/h 9 。 。 0.48 

陀螺与 g有关的零偏

B""" 11. 20/(h. g) 9 。 。 0.05 

Bgu 1150/(h. g) 9 。 。 0.07 

Bgy宫 2.10/(h.g) 。 9 0.07 。

BII'Y' 21. 30/(h . g) 。 9 0.01 。

Bg耳 2. 90/( h . g) 9 。 。 0.08 

B.,. 21. 50/(h.g) 9 。 。 0.01 

陀螺非等弹性零偏

B 阳 2. 90 1 (h . g2 ) 9 。 。 0.06 

B.r.< 0.570/(h. i) 。 9 0.05 。

B 皿 0.590/(h. i) 9 。 。 0.05 

陀螺标度因数误差

Sgy 0.05% 。 9 0.04 。

陀螺交叉桐合

MIP'Y 0.06% 9 。 。 0.04 

Mgzy 0.08% 9 。 。 0.04 

加速度计固定零偏

B .. 115mg 。 9 

B.r 8.2mg 9 。

B .. 8.8mg 。 9 

加速度计标度因数误差

SA> 0.42% 。 9 

SAz 1. 06% 。 9 
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(续)

误差源 1σ 值 偏航位置误差1m 高度误差1m 俯仰误差1(0) 偏航误差1(0)

加速度计交叉搞合

MA.u 3.07% 。 9 

MArx 0.06% 9 。

MA,., 1. 01% 9 。

MAzx 0.07% 。 9 

总 RSS 误差(lu) 36 33.7 0.42 0..51 

表 14.4 基于最小风险策略的敏感器误差预估

误差源 lσ值 横向位置误差1m 高度误差1m 俯仰误差1(0) 偏航误差1(0)

对准误差

俯仰姿态误差 0.160 (3rnrad) 。 36 0.16 。

偏航姿态误差 0.160 (3rnrad) 36 o 。 0.16 

横向速度误差 0.6m1s 9 。

垂直速度误差 0.6m1s 。 9 

横向位置误差 1m 。

高度误差 1m 。

陀螺固定零偏

Bp 500/h 1 。 。 0.01 

B6)' 500/h 。 4.5 0.21 。

BIP 500/h 3.75 。 。 0.2 

陀螺与 g 有关的零偏

B.览Z 50/(h-g) 4 。 。 0.02 

B.四 50/(h-g) 0.4 。 。 o.∞3 

B81" 50/(h-g) 。 21. 4 0.17 。

B.,., 50/(h-g) 。 2.1 O. ∞2 。

Bgn 50/(h - g) 15.5 。 。 0.14 

Bgn 50/(h-g) 3.8 。 。 O. ∞4 

陀螺非等弹性零偏

B 阳 0.50/(h-i) 1. 6 。 。 0.01 

B句2 0.50/(h _ g2) 。 7.9 0.05 。

B ... 0.50/(h _ g2) 7.7 。 。 0.04 

陀螺标度因数误差

S6)' 0.05% 。 9 0.04 。

陀螺交叉桐合

M .. r 0.1% 15 。 O 0.07 1 

M.可 0.1% 11. 25 。 。 0.05 
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(续)

误差源 1σ 值 横向位置误差1m 高度误差1m 俯仰误差1(0) 偏航误差1(0)

加速度计固定零偏

B .. lOmg 。 0.8 

Bar lOmg 11 。

B .. lOmg 。 10.2 

加速度计标度因数误差

8 ft.. 0.3% 。 6.4 

8 ft.. 0.3% 。 2.5 

加速度计交叉稿合

MAsz 0.1% 。 0.3 

MAyx 0.1 % 15 。

MAY' 0.1% 0.9 。

MAz. 0.1% 。 12.9 

总 RSS 误差(lσ) 49.2 48.2 0.32 0.32 

因此，假设由于敏感器误差和对准误差引起的总导航误差的标准偏差是 50m，那么

每个单独的误差源的影响允许为 50/ 儿百=9m(1σ) ，如表 14.3 所列。

表 14.3 中给出的结果只是为了举例说明，这些结果来自仅仅在俯仰平面内机动的

导弹。在这些简化条件下，导航系统横向通道和高度通道相互保持高度的解藕，且多数

误差源只在一个通道中引起导航误差。结果，位置和姿态的总误差都处在要求规定的范

围内。通常，导弹需要在俯仰和偏航两个平面中同时作机动，在这种情况下每个误差源

将对所有通道的导航误差产生影响。此外，在更一般的情况下，由于导弹机动，一些额外

的与 g有关的零偏和标度因数误差可能变得相当大。然而，为了举例说明技术的基本原

理，这里给出简化分析已经足够了。

14.5.3.2 误差预估分配的改进

在表 14.3 列出的误差项中，给出的角度对准精度和有些敏感器零偏值在实践中很

难达到。因此，设计工程师必须充分利用他的系统设计和敏感器技术性能方面的经验，

选择合适的误差系数值，同时牢记那些总误差对其最敏感的参数。

以损失一些参数为代价而放宽另一些参数对误差预估的影响的做法，其作用通常相

当有限。例如，在基于常规陀螺的设计中，固定零偏项对误差预估的影响允许增加一些，

而将与 g有关的零偏调整到在实践中更容易实现的水平。分析表明，在这种类型的应用

中系统性能对与 g 有关的零偏系数特别敏感。同时还可以看到，与陀螺和加速度计有关

的某些交叉藕合项需要为小量，以便达到所需的性能。

当然无论什么时候都应确保任何一项误差的影响都不会超过总误差预估。通常需

要对参数选择过程进行几次迭代，才能获得一组合理的设置值。表 14.4 示出了一组误

差参数值以及它们各自对总位置和姿态、误差预估的影响。

表 14.4 清楚地表明，主要的误差源是角对准误差以及某些与 g 有关的陀螺零偏和
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加速度计交叉藕合，在导弹存在纵向加速度时后两者会引起较大的位置误差。另外，在

导弹飞行的助推阶段有俯仰转弯机动时，陀螺交叉搞合误差对总误差预估也产生显著

影响。

利用表 14.4 给出的对准和敏感器误差，沿航迹的位置误差、横滚误差和速度误差

(在该表中没有给出)可计算:

沿航迹位置误差 RSS =41m; 

横滚误差 RSS =0.3 0
; 

沿航迹速度误差 RSS =0. 7m/s; 

横向速度误差 RSS =3. 7m/s; 

垂直速度误差 RSS =3. 8m/s 。

可以看到每项都在技术要求规定的范围内。

有了详细的敏感器性能指标以后，重要的是评估在一组典型弹道上产生的系统性

能。许多误差对总导航性能的影响，常常与飞行期间系统经受的精确运动密切相关。为

了更好地确定系统，在本设计阶段可能需要进一步细化某些误差系数值。

在按上述的过程设计时，设计师可能希望把某些误差合井，尤其是那些传播方式类

似、对导航系统性能的影响类似的误差。下面给出一些例子。

(1)陀螺非等弹性:当存在周期运动时，由于轴承变形不相等，常规陀螺输出会出现

零偏。

(2) 加速度计振摆误差:存在振动时摆式加速度计输出会出现附加的零偏。

(3) 圆锥和划摇运动:如果惯性敏感器处于圆锥和划摇运动状态，会分别出现附加

的角速率和线加速度零偏。

为了考虑这些影响，在误差预估分析中所用的陀螺和加速计零偏可能需要增加，所

有这些已在第 12 章中作了比较详细的讨论。

14.5.4 系统对准

在惯性导航系统性能中一个关键的要素是导航开始前的对准或初始化精度。如果

对准误差对总误差预估的影响像 14.5.3 节提出的那样，则所需的 lσ 角对准精度大约为

O. 160 (10') ，初始速度和位置估值精度分别为 0.6m/s 和 1m (1σ) 。

虽然达到足够小的失准角非常重要，但由于舰艇参考系和导弹之间存在杆臂运动，

很大的误差也会出现在导航系统初始化使用的速度估值中。对于从运动平台上发射的

战术导弹系统，要达到满意的对准精度是特别困难的。除了对准精度要求，影响对准方

案选择的一个主要因素是可利用的实现对准的时间。

根据第 10 章中舰艇上对准方法的讨论，这种精度的对准最好采用所谓的"一次性"

对准来完成，即把对准数据在很短的时间内(约 Is)从安装在导弹发射箱的惯性导航系统

快速传递给导弹。这个装置将需要利用舰艇提供的测量值单独进行对准，这些测量值来

自舰艇上自己的惯性参考系统或卫星数据更新。

考虑到在运动的舰艇上实现导弹系统精确对准的潜在困难，不妨以提高仪表性能为

代价进一步放宽对准要求。然而，由误差预估可以看到，进一步放宽对准要求的范围很

有限，而就本设计实例来说，已假设系统能够对准到给定的精度。
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14.5.5 惯性仪表的选择①

为了满足全系统性能要求，在确定了惯性敏感器必须满足的一套性能指标后，就可

以开始选择合适的陀螺和加速度计。

根据第 4 章~第 7 章介绍的惯性敏感器技术，在上述的飞行条件下有许多陀螺仪和

加速度计能够满足性能要求。根据以前设计其他捷联导航系统的经验，可以装在弹上的

陀螺包括:

(1)动力调谐陀螺(DTG) 或挠性陀螺;

(2) 速率积分陀螺(RIG) ; 

(3) 光纤陀螺(FOG) ; 

(4) 环形激光陀螺 (RLG) ; 

(5) 振动陀螺。

关于加速度计，首选的应是摆式力反馈加速度计，其他可能性包括:

(1)硅加速度计:

(2) 表面声波(SAW)加速度计。

这些敏感器对选自系统性能要求和误差预估分析的不同参数的符合性示于表 14.5

和表 14.6 中。

表 14.5 陀螺选择

机械式 光学式 其他敏感器

RIG DTG RLG① FOG 振动式

测量范围 > > 飞/ > 飞/

测量精度 > 飞/ > > x ② 

环境性能 > 飞/ > 〉③ 〉④

尺寸和重量 > > > 飞/ >

响应时间 〉⑤ 〉⑤ > > >

风险⑥(技术成熟性) 低 低 低/中 低 低

①即使小型的 RLG 也能超过要求。

②这种类型的敏感器通过补偿可使性能接近希望的精度。

③在设计和封装这种系统时需要注意，以便使这种敏感器对各方面的环境不太敏感，但现在可以做到。

④这种类型的敏感器很可能需要精心的温度补偿，而且可能过于复杂。但它很坚固。

⑤过去有人研究过机械陀螺在通电后很短时间达到稳定运转的能力这个问题。已经证明，对这种应用所需的次

惯性级敏感器，应用所谓"过电压"技术，通电时给陀螺电机施加一个附加电压，能使敏感器在大约 1s 内启动起

来。为了在这段时间里获得有意义的输出，可能需要表征敏感器瞬态误差特性。

⑥风险是多方面的问题，包括技术、费用和时间等方面。在此只考虑陀螺的技术成熟性和发展历程

① 需要说明的是，本例的意图不是推荐某种品牌的敏感器。另外，如前所述，本书的目标也不是支持某种品牌或某

种类型的敏感器。
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表 14.6 加速度计选择

摆式力反馈式 表面声波式 硅式

测量范围 飞/ > >

测量精度 飞/ 〉① 〉①

环境性能 〉② 〉② 〉②

尺寸和重量 飞/ > >

响应时间 > 、/ 、/

风险③(技术成熟性) 低 低/中 中

①一般需要精心补偿。

②对某些类型一般需要进行精心的封装设计。

③风险是多方面的问题，包括技术、费用和时间等方面。在此，只考虑加速度计的技术成熟性和发展历程。即与

陀螺分析是一致的

显然，多种不同的敏感器能够提供满足精度要求的角速率和加速度数据。基于表

14.5 给出的资料，有 3 种首选陀螺:两种机械陀螺和→种光纤敏感器。同时表 14.6 表

明:所考虑的 3 种类型加速计中的任何一种都可以选择。

应该注意的是，环形激光陀螺提供的数据精度远离于这种应用要求的精度，因此选

择的可能性很小。然而，使用这样的敏感器也许可以对导航系统误差预估有影响的那些

过程放宽性能要求，例如对准精度或加速度计性能。或者，把导弹内其他子系统的性能

要求放宽。这是→个全系统权衡分析的问题，已超过本设计实例的讨论范围。

在设计师决定基于技术成熟性和最小风险选择敏感器的情况下，他最有可能选择力

反馈加速度计以及动力调谐陀螺或单轴速率积分陀螺。动力调谐陀螺更吸引人的是只

需两个敏感器就能提供所需的三轴角速率测量值，因而具有较好的经济价值。

此外，由于将来固态技术的成熟可以降低总成本，因而会有更多的现代敏感器可以

选择，即表面声波或硅加速度计和光纤陀螺。

最后的选择很可能由成本决定，包括购买价格和预计总寿命周期成本。购买价格是

个复杂的问题，包括器件可获得性、总订购数量、生产率以及标定和补偿的所有方面①。

14.5.6 计算要求

为了达到导航系统性能要求，正确处理惯性敏感器提供的数据非常重要。弹载计算

机需要在选择的参考坐标系中计算导弹姿态，把加速度的测量值分解到参考坐标系，然

后积分这些量，以产生导弹速度和位置的估值。另外，为满足导弹绕横滚轴位置稳定的

需要，还要提取滚动角的估计值，用做反馈信号。

如 14.5.2 节所述，第 3 章描述的地球坐标系捷联系统配置造于本例这种应用。然

而，在这种具体情况下，地球速率项在姿态计算过程中可以忽略。因为角速率 500/h 的

零偏是可以接受的，所以忽略地球速率( 15 0/h) 不会引起系统性能明显下降。然而，由

① 敏感器技术从这个设计例子准备之初发展到现在，微型加工机电系统器件对于本应用即使不是首选的，也是可
用的选择。这种类型的敏感器现在完全可以满足本例要求的测量精度、适应性和风险度。
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于导弹的高速度(10∞m/时，哥氏修正项需要包括在导航方程中。需要说明的是去除地

球速率项将不会明显减少总的计算负担。

计算中极其重要的方面是:

(1)数据率;

(2) 处理速度;

(3) 在计算中使用数学函数的舍项等级。

数据率和处理速度取决于飞行时导航系统感受的角运动和平移运动的频率。对本

例来说，主要的计算量，包括姿态更新算法、加速度测量值的分解和导航方程求解，预计

需要在 1∞Hz -200隘的范围完成。

需要注意的是任何周期性运动都可能出现，例如圆锥或划摇运动，它们会对系统性

能产生不利的影响。这种类型的运动在飞行期间出现，是由于气动控制面作用力激励出

导弹弹体固有弯曲模态的结果。周期运动引起的性能降低常常可以通过采用第 11 章描

述的多速算法使其减少，这种快速但相对简单的算法用于实现高速度修正算法。在出现

较大振动的导弹应用中，可能需要采用这种算法。对于这些快速计算，大约 4∞隘的计

算频率通常应该是足够的。然而，这些计算可能需要实现得更快，因为技术条件指出，可

能出现的振动频率达 1kHz。为了保证处理速度超过振动运动频率至少 2 倍，在每个具体

的情况下，需要进行详细的计算。

数学函数的舍项等级必须加以选择，以便达到足够的计算精度又不造成系统计算机

过多的负担。通常，需要在计算速度和允许的舍项误差之间进行平衡。

过去，字长的选择也是导航系统计算机设计至关重要的因素。然而，现代系统趋向

使用浮点处理器，字长限制通常已不是一个严重的问题。这在计算机技术的当前发展中

已不是一个技术问题。

人们经常会认为计算误差会控制在可接受的小的限度内，而且它们对总误差预估的

影响比敏感器及对准误差要小。虽然经常是这种情况，但仍应该注意算法的选择，特别

是对这类灵敏导弹。近年来由于计算机技术飞速发展的结果，计算机速度问题远比过去

要小。

14.5.7 电气和机械接口

检查任何机械接口任一边的电气接口兼容性是非常重要的。另外，惯'性系统上的任

何机械接口必须与导弹结构固定点是互相兼容的。特别是，与任何部件的机械接口不得

损害结构载荷与刚度的要求。对于本设计举例，假设这些设计特性都可用有效的工程技

术来实现。

14.6 试验、标定和补偿要求

为了确保满足设计要求，评估导航系统的样机是最重要的。对于导航系统及内部各

敏感器，可以按照全系统技术要求制定合适的试验计划。需要进行一系列实验室试验，

如第 8 章讨论的静态、速率、离心和温度试验。

在评估敏感器和系统时，各种系统误差可能会显现出来。相应的补偿技术可以用于
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这样的系统误差。在有些情况下，补偿能够进一步放宽推导出的惯性敏感器基本性能
指标。

一个典型的需要修正的系统误差是惯性敏感器的标度因数随温度的变化。因此可

能需要在惯性测量装置中包含一个温度传感器。一个典型的温度补偿过程在下面说明。

考虑一个标度因数系统地随温度变化的敏感器。这种对温度的依赖关系可以由第 8

章所描述的试验方法确定(对陀螺在 8.5 节，而对加速度计在 8.6 节)。图 8.9 中曲线的

斜率给出一个陀螺的标度因数温度系数(S盯C) 。对类似的加速度计参数可以从图 8.21

中导出。

只要敏感器校准的温度( Tc ) 是已知的，并且敏感器测量时的实际温度(T.)也是知道

的，由敏感器温度变化引起的敏感器标度因数的变化就能修正。这时敏感器在温度 T.

时的标度因数计算如下:

SFB =SFc +SFfC(T. -Tc ) x lO-6 

式中 :S凡是在温度 T. 时的标度因数 ;S凡是标定的标度因数(在温度 Tc 时 ) ; S盯C 是标

度因数的温度系数，由每度绝对温度(或摄氏温度)百万分之几表示。

类似地，任何敏感器零偏的系统变化都可以用同样的方式补偿。

14.7 用辅助方式提高性能

如果在飞行期间能够获得另外的导航测量值，就可以进一步放宽敏感器性能要求和

对准精度要求。

对本例的战术导弹而言，导弹位置坐标可由导弹跟踪系统提供并在飞行中把数据传

给导弹。假如导弹在飞行中每隔一定时间间隔能够获得有足够精度的这样的信息，则弹

上惯性导航系统可以用它进行修正。这样就有可能放宽惯性敏感器的技术要求，也不需

要飞行前对准达到无辅助系统时所要求的精度。

第 13 章较为详细地讨论了这类系统，可供读者参考。

14.8 小结

本章讨论了用于一般近距战术导弹的惯性导航系统设计所需的几个阶段。通过对

系统误差预估分配进行的分析，可以导出惯性敏感器的性能指标并确定所需的计算

过程。

在选定的例子中，形成的设计可以满足性能指标给定的技术要求。因此，完成了设

计的第一阶段。这需要用实验室试验和外场试验加以验证。然而，如果用辅助设备和更

高性能的敏感器也无法得到合适的设计，则需要对技术要求进行调整(这可能会对系统

总体性能产生影响)。

参考文献
BRITI1NG ,K. : • lnertial Navigation System Analysis' ( Wiley Interscienc哩， NewY。此， 1971)

2 TOPPING ,J.:' Errors of observation and their tre温tment' ( Chapman and Hall , 1975) 
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第 15 章 惯性敏感器和惯性系统的其他应用

15.1 概述

本书的大部分内容主要讨论用于惯性导航的惯性敏感器和惯性系统的设计和使用。然

而，除了为惯性导航或惯性制导提供基本数据外，惯性敏感器还用于很多不需要导航的场合。

一个比较常见的应用是为部件或炮弹提供滚转控制，以便使它们稳定，减少弹道的分散。此

外，还有很多其他应用。本章的目的是讨论某些已从惯性敏感器或惯性技术获益的应用。

不是以导航为主要目的的惯性敏感器和系统，其应用范围很广。很多情况下，惯性

系统的主要目的是运载体或设备的稳定和控制。这样的应用实例包括:

(1)高性能车辆的主动悬挂系统;

(2) 飞机和舰船的自动驾驶仪;

(3) 大地测量;

(4) 激光雷达应用和地形跟踪;

(5) 导弹滚转被动控制(陀螺舵) ; 

(6) 个人交通( Segway 和 Ibot) ; 

(7) 导引头稳定;

(8) 瞄准线稳定;

(9) 基础物理学研究。

其他应用场合使用非惯性方法，用于导航辅助系统、信息和娱乐。例如，在运动地图

显示中，额外的信息可能会加进来，帮助识别特殊的地形特征。

本章试图向工程师们提供利用惯性敏感器或系统解决问题的各种方法。这些讨论

包括，在每一种应用中惯性敏感器或惯性敏感器系统的作用和其中的关键问题。在可能

的情况下，还会讨论另外的方法，重点讨论每种情况下的相对优缺点。有时也会给出系

统或器件的性能。

先讨论惯性导航系统在矿井勘探中的应用，其中会碰到一些特殊的问题，主要是与这

种系统使用环境有关的问题。在设计描述中，将讨论设计那些在极端温度、压力、冲击和振

动条件下工作的矿井勘探系统时遇到的主要问题。其他应用实例的介绍要更简要一些。

15.2 井孔勘探

15.2.1 概述

为了把碳氢化合物(如石油和天然气)从地下抽出来，需要用连接在钻探组件端部的钻

头进行钻井作业。大部分油气勘探需要钻探角度特别分散和比较水平的油井，以提高产
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量，并从钻井平台以下沿水平方向有数千米的地层中获取更多的碳氢化合物(图 15. 1) 。

图 15. 1 井孔走向示例

地质勘探和矿业有很重要的需求，就油气井来说，需要给出井孔走向(井道)的精确

表示。这样的信息对以下工作至关重要:

(1)实现高效费比钻探;

(2) 避免井孔串扰;

(3) 需要时能精确地钻出救援井。

方向勘察给出了钻孔或井孔走向在三维空间位置的确定数据。井孔走向真正能知

道的、绝大多数情况下可以看到的(不包括某些民用工程和矿业的井孔)唯一的位置点是

起始点(石油工业界一般称为表面位置点或井口坐标点)。随着井在地下不断加深，其井

道和位置通过一系列的方向勘察得以计算出来，从而确定了井在已知深度或路径上的空

间姿态。在其最简单的形式中，井道由一系列矢量表示;该矢量利用来自勘探工具的勘

测站点角数据和每一勘测点的连续进深计算出来。勘测和记录频度对从起始点开始的

井道计算的总体精度有影响。一般来说，姿态连续和/或不连续变化的井孔(狗腿孔)需

要的勘测频度要高于线形孔(切线或直孔)的勘测频度。

研制能够满足地下使用精度要求的测量系统会面对一些重要的工程设计挑战，尤其

是在极端环境条件使用的情况下。井孔测量系统可能需要在超过 200"C、压力高达

172MPa( 25000psi①)的条件下使用。尽管井孔勘测可在钻探结束后进行，但在钻探过程

中产生勘测数据会更经济;在这种情况下，测量系统必须能够在严重的冲击和振动环境

下工作。

影响设计的其他因素包括尺寸限制和地下的电力供应限制 O 为了使这样的测量系

统进入地下数千米的狭窄井孔，其直径一般要求为几厘米，尽管长度限制不是很大。因

此，井孔勘测工具安装在细长的耐w壳体内。

15.2.2 历史背景

本节简要介绍过去用于提供井孔勘测数据的各种方法，重点介绍现代磁性和陀螺系

'1) psi = l'a/ in 2 
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统。然后介绍一种全惯性井孔勘测系统并重点讨论其中的关键设计因素。

石油工业一开始仅测量井的倾斜度，它仅给出井道偏离垂线的角度。后来，一个磁

铁装到了机械铅锤内，形成一个罗盘倾斜仪装置。这种仪表能使组件悬浮在宝石轴承

上，提供相对于垂线的姿态和姿态的方位。很多这样的装置今天还在世界各地使用。

20 世纪ω 年代后期，首先引人了双轴半固态磁感应工具;它作为引导工具，装在电

缆或导线的端部，主要为了改善变方向油井的起始钻探。这些导线工具能几乎连续地向

地面提供数据。后来研发了兰轴/相互垂直的磁性工具，能够在钻探过程中提供勘测数

据，即边钻边测(MWD)系统。这类工具后来经过改进，且结合当地磁场的准确信息时，

能够精确地提供井孔的勘测数据。磁性勘测工具提供的数据由复杂的分析软件处理，因

而能够随时识别井下敏感器的问题，便于对数据进行实时纠正和系统不中断的工作。磁

性敏感器 MWD 数据几年来一直认为是石油工业的最高标准。但在有磁场于扰的情况

下，测量系统就元法对某些几何走向的油井提供精确的磁性勘测。在这种情况下，陀螺

勘测系统就是一种很有吸引力的选项。

需要说明的是，磁感应工具提供的数据以磁北极为参考。因此，需要知道油井的磁偏

角，这对以地理/真北坐标系为参考的勘测(这经常是需要的)来说是非常重要的。这样，知

道勘测地的精确磁偏角对产生相对于指定参考坐标系的勘测数据来说是至关重要的。

后来又研发了陀螺敏感器勘测工具，它一旦在地面确定了地理指北参考系，下井后

就能一直保持。早期的陀螺勘测工具，其下井后产生的姿态数据按时间记录在胶片上。

胶片在地面阅读，每一组勘测数据，在地面同步时间表的帮助下与某一勘测深度相对应。

这样，井道的三维坐标位置就可以通过简单的兰角函数方法计算出来。石油工业界在早

期采用这种陀螺工具为大部分斜井工程提供精确的勘测数据。

陀螺研制的重要进展使得陀螺勘测数据的质量不断改进。重要的进展包括引入第

一个地面记录导线陀螺仪①，然后是速率敏感陀螺仪的应用。后者通常称为寻北陀螺仪，

因为它描述了系统采用的参考系。

虽然磁性勘测工具应用较广，但带有高精度陀螺和寻北能力的测量系统则用于磁场

干扰较大的地区。这种方法用于勘测系统在井内升降时获取方向数据(方位和倾斜度)。

这些数据利用一种勘测计算方法(如最小曲率法)与井深测量值结合起来，产生当地地理

参考系中的精确井道信息。

现代技术进步产生了具有全惯性导航能力的勘测系统，这种系统对井的形状不作任

何限制或假定，而且便于进行不间断的勘测。

目前用于地下井孔勘测的陀螺系统有多种。下面，讨论一种带有全惯性导航系统的

勘测系统和影响其设计的一些主要因素。

15.2.3 惯性勘测系统

图 15.2 示出了用于井孔勘测系统的一种小型捷联惯性测量装置。这种特别的装置

带有两个小型双轴动力调谐陀螺(右侧能看到)和 3 个力反馈加速度计(图中只能看到提

① 地面记录陀螺工具用于套管井的导线上，能为与垂线成 65 0以内的斜井产生高质量的数据。如果井的斜角更大，

数据质量就会降低很多;此时，重力已不能使工具自行下井，而需要驱动泵。

312 



图 15. 2 井孔勘测惯性测量装置

供相对于探头侧轴的测量值的器件) 0 

这里描述的系统可以用于钻探完成后井孔的勘测。在这种应用场合，带有惯性导航

系统的勘测头可通过连续的卷轴和导线在井孔里升降。在整个勘测过程中，地面可通过

导线与勘测头进行通信。

如图 15. 3 所示，这种系统包括地面模块和井下模块。地面系统包括一台微型计算

机或笔记本式计算机、供电系统和控制单元。它们构成计算机和导线电缆之间的接口;

勘测头通过导线在井内升降。井下的测量系统(井下模块)包括带有惯性导航系统的勘

测头、相关电子部件、通信部件和相关的转动部件。整个操作过程中，地面模块和井下模

块保持通信，使井深测量数据传给勘测头用于惯性辅助计算，使勘测数据发回地面用于

存储和显示。

笔记本式计算机

陀螺勘测头

|毒115.3 电缆牵引井孔勘测系统

通常，这种系统既用于井孔勘测，也用于石油天然气工业、矿业和建筑业的边钻探边

勘测(MWD) 系统。对这种系统的要求一一所需的测量精度和工作环境一一一般非常

苛刻。

15.2.4 系统设计要求

每 1000m 测量深度误差不超过 1m 的勘测精度是经常要求的;其目的是使井的

位置有足够的精度，从而能够把油气从较小的油气田中抽取出来。这一性能的实现

要求方位和倾斜精度高于 O. 1 0 ，而相应陀螺和加速度计的剩余零偏水平分别约为

O.OIO/h 和 1 mg ü 为了在整个勘测过程中保持所需的精度，通常把惯性导航系统数
据与独立的井深测量结合起来，以限制惯性系统误差的不断增加，形成满足所需性

能的组合系统{

在系统使用的更极端的环境条件下，实现所需的陀螺性能水平并不容易。振动能

诱导额外的测量误差(女[J 12. 6 节讨论了与敏感器运动有关的问题)。例如，在存在周
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期运动的情况下，对需要满足这种高性能标准要求的系统，需要检查系统试图测量的

角速率矢量的转动效应(圆锥运动)或引发明显圆锥运动的振动效应(伪圆锥运动)。

另外，需要精心考虑敏感器的安装方案和系统布置，以确保它们在钻探条件下的生存

能力。

这样的系统可能需要在温度为 2∞℃或更高、压力达 172MPa(25(见附psi) 的条件下使

用。另外，一个 MWD 系统必须承受的振动和冲击水平常常很高，而系统经受的转速可高

达 300r/min ( 1800 0
/ s) 。其他的设计约束条件包括:井下系统的供电非常有限。最后一

个重要问题是，系统必须能够装人很小直径的耐压壳体内，其内径一般小于 3cm 或 4cm ，

以便于进入较窄的井孔或导管。

15.2.5 系统设计问题

影响系统设计的关键因素总结如下:

1 )勘测性能

一般为每 1∞Om 测量井深 1m。

2) 物理尺寸限制

直径约为几厘米;

长度限制一一不重要。

3) 工具运动的动态范围

转速达 18∞。/s;

动态范围达 108 。
的井下工作时振动引发的运动

MWD 工具的适用等级:20g RMS(均方根)(5Hz-5∞Hz) ; 

对工作在导线上的系统，其要求要低很多。

5) 工作温度范围

。't -2∞℃。

6) 井下可获得的有限电源

7) 地面和井下设备之间的通信限制

下面的几个小节将讨论和这些因素有关的设计问题。

15. 2. 5. 1 惯性敏感器的选择

影响陀螺和加速度计选择的主要因素是由系统要求和物理尺寸限制条件给定的技

术性能。一般来说，需要装入耐压壳体内的惯性敏感器组件的直径小于 4cm。

一般地，位置测量精度要求达到每 1000m 井深 1m 的系统，必须能够实现 1mrad

的方位精度。一台剩余零偏为 O.01 0/h 的陀螺可以在纬度 48。以内实现这一精度的

陀螺罗经定向。在更高纬度的探油或产油区(如北海和阿拉斯加) ，将需要更高精度

等级的陀螺。但实际上，这一性能指标可以适当放宽，因为井道在整个长度上并不

都是水平的。

适合这种应用场合的典型陀螺敏感器的性能要求列于表 15. 1 中。列出的数据代表

系统标定后可接受的剩余误差。
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表 15. 1 陀螺性能要求(标定后)

零偏重复性 O.Ol O /h 随机游走 O. 翩。/.，fh

与 g 有关的零偏 O.Ol O /(h. g) 角速率限制 ;;.2创】。/s

标度因数误差 1∞ x 10-6 

有多种现代陀螺敏感器能够满足这里定义的性能要求:环形激光陀螺、光纤陀螺和

常规转子陀螺(如动力调谐陀螺)。但只有后一种可装入有限的空间内。随着新技术的

发展(如第 7 章介绍的 MEMS 陀螺) ，不久的将来这种情况就会发生变化。

零偏重复性在 1∞阳的加速度计才能满足这里定义的性能要求。现有的石英挠性

轴敏感器能够满足尺寸和性能要求，而且还相当结实，能够在所处环境条件下正常工作。

对井孔勘测来说，还必须考虑所选敏感器的可靠性和成本，以及敏感器或敏感器系

统的复杂性。例如在某些应用场合，惯性敏感器可能以平台方式安装①，以便于敏感器的

转动[ 1] 。这样，作为操作程序的一部分，可以进行惯性敏感器的在线标定。

15.2.5.2 敏感器再平衡回路

对精密勘测系统来说，敏感器再平衡回路是惯性系统电子支撑单元的关键部分。需

要精心设计以满足系统性能指标，尤其是要满足角测量系统的高分辨率要求，以及相对

于勘测工具正向和反向转动所需的精确的标度困数对称性要求。

对使用角动量陀螺的系统，采用模拟再平衡回路可减少勘测头工作时消耗的电能，

而且，模拟系统有可能给出更高的分辨率。

15.2.5.3 数字转换器设计

陀螺数字转换器电路与陀螺再平衡回路一起，是精密井孔勘测系统电子部件中最敏

感的部分。动态范围要求常常很高(约 10勺，因为勘测头的转速在地面可高达 3∞。/8 -

4∞。/8，同时需要分解低至 0.01 Q/h 的速率，以满足最苛刻的勘测性能要求。要在预计的

极端温度范围内实现这种性能，需要在这些电路中使用精密的电气元器件(容差小)。

15.2.5.4 井下处理

理想、地，所有与惯性系统和惯性辅助处理系统有关的信号处理都在井下的勘测头内

完成。这一要求的提出，一部分原因是为了使系统地上模块和地下模块之间传输的数据
量最小。目前，井下通信系统所能实现的传输率是相当有限的，尽管人们正在研究克服

这一问题的方法。

井下处理任务包括:

(1)利用存储的标定数据对惯性敏感器的输出进行在线补偿(包括温度补偿) ; 

(2) 惯性导航系统处理，即姿态计算、比力数据的坐标转换、导航方程的解算(以产

生速度和位置数据) ; 

(3) 卡尔曼滤波的实施与井深测量值的结合，以限制惯性导航系统测量误差的不断

① 常常使用单轴平台，使其沿勘测工具纵轴有转动自由度。
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增长。

除了上述处理任务，在这种应用场合，至关重要的是整个勘测过程中要连续监控工

具的"健康状况"①，以确保勘测头提供有意义的勘测数据。这种信息作为"品质"指标，

必须定时传给地面，显示给操作员。品质指标也可以基于对实际测量数据和预期标准测

量数据的比较。

15.2.5.5 振动诱导误差的补偿

在井下环境工作时，惯性敏感器会经受相当程度的冲击和振动。为了使系统能够在

这样的环境下正常工作，应特别注意井下组件中敏感器和电子部件的安装。适用防震座

的设计是这种系统设计工作的关键部分，也是研制这种系统时花费设计师大部分精力的

工作。

尽管在边钻探边勘测的情况下，振动环境最恶劣，但在电缆牵引的系统中，也会存在

相当等级的振荡(这取决于敏感器在井下是如何支撑的)。例如，由于陀螺对周期性角运

动的敏感性，可能会出现伪圆锥运动(参见 12.6.2) 。

对于绕单输入轴经受周期性运动的双轴陀螺来说，会诱导一个伪圆锥校正误差，其

不随时间变化的分量 Aω 由下式给出:

Aω= 二主d
2H 

式中 :[J 是输入的周期角运动的幅值;H 是陀螺转子的角动量;A 是陀螺转子绕输入轴的

转动惯量。

作为这些陀螺参数的函数，一个角加速度的纠正项可以计算出来，因而就能够使用

软件进行纠正。

15.2.5.6 热设计问题

达到所需惯性敏感器测量精度的关键，是每一陀螺和加速度计输出信号的温度补

偿。为此，常常需要在每一惯性敏感器上或尽量靠近敏感器的地方安装温度传感器。产

生的测量值与储存在勘测头内的温度系数数据一起，可在整个勘测过程中对惯性测量值

进行温度补偿。获取温度系数数据的标定过程随后讨论。

为了使具有有限温度能力的惯性敏感器在所需温度范围内工作，通常的做法是使勘

测头工作在带散热器的隔热罩内。这一方法也可以使勘测头在高温下延长工作时间:这

取决于散热器的性能。

15.2.5.7 电力需求与管理

研制井孔勘测系统时，使井下系统耗电最小、避免过多的瞬时用电是至关重要的。

这是因为井下供电能力非常有限，同时也是为了避免井下设备产生过多热量。而且，高

效系统和技术对处理陀螺启动时的用电激增也是至关重要的(工具启动后陀螺会随后启

① t具的"健康状况勘测工具产生数据的品质和一致性一直受到全程监控，以便尽可能地检查工具工作是否正

常。
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动)。如前所述，可利用模拟再平衡回路最大限度地降低在高精度闭环模式工作的陀螺

所需的电力。

15.2.5.8 惯性导航系统辅助技术

惯性导航系统能提供很好的短期精度，但其未经补偿的长期性能不能满足石油天然

气和建筑工业对精密勘测的需求:这些系统的工作时间可以是几个小时到几周。因此，

在每一种应用场合，需要把辅助技术与统计过滤方法结合起来，限制惯性敏感器随时间

的误差的增长。

对地下系统，惯性导航系统辅助技术的选择非常有限。一种用于安装在勘测头的惯

性导航系统的可能的辅助方法，是使勘测头在井内升降过程中定时停止。当勘测头停止

时，惯性导航系统指示的任何速度分量都明显构成惯导系统的误差，并可用于对系统的

更新。用于这种场合的卡尔曼滤波常被称为"零速更新"。如第 13 章所述，这种方法可

用于纠正惯导系统的速度估值。另外，姿态误差的估值和仪表零偏的估值(它们作为速

度误差在惯导系统内传播)也可以产生。这种方法使得某些适用的纠正手段作为滤披过

程的一部分得以应用。

这种辅助方法对那些需要在钻探过程中产生勘测数据的系统(参见前面介绍的

MWD 系统)来说，是一种自然的选择。在钻井过程中，钻探工作会时不时地停下来，为的

是进一步钻探前增加钻管。此时，通常认为勘测头是静止的。通过同样的过程，可以获

取陀螺误差改进的估值，并在系统运行中更新陀螺标定过程。

在动态条件下，需要测量工具沿井孔的运动。也就是测量沿井道的位置或速度。尽

管有各种方法产生这一信息[2] 一种常用的方法是测量沿井道的距离变化增量。对导线

(电缆)牵引的勘测系统，具有专有权的井深测量系统可用于产生这一信息。作为井深测

量过程的一部分，这种类型的精密系统可以对电缆温度和伸长进行补偿。惯性导航系统

不会超出井孔的限制范围，这-点已隐含在采用的卡尔曼滤波过程中。

15.2.6 系统标定租测试

制造过程中的标定以及随后在运行勘测工具前进行的现场标定，对任何惯性导航系

统的成功运行都是至关重要的。为了在勘测开始前检查惯性敏感器性能的意外变化，并

消除启动零偏的变化，应进行现场标定。这一程序用于确保在随后的勘测中，从惯性敏

感器获取最好的性能。

详细标定和特性确定在产品制成后利用标定和测试程序来完成。这→程序涉及一

系列多位置和速率传递试验，以确定系统的特性，如固定零偏、与 g 有关的零偏、标度因

数线性度、安装误差和交叉藕合误差。装到试验台后，勘测头被放入温度试验箱。这样，

当勘测头在规定的使用温度范围内循环时，就可以收集到各种数据。作为这一过程的一

部分，常常需要考虑温度变化的方向，以便考虑、温度迟滞效应。

为了获取陀螺的最佳性能，每次勘测前可以在现场对仪表作进一步标定。现场标定

的目的，是估算和补偿启动零偏的变化。这一程序以多位置试验的形式进行，勘测头处

于标称的水平位置。类似的方法已在第 8 章的惯性敏感器和系统的实验室测试中进行

了描述。这些测试对下述工作是关键的一步:鉴定系统的性能、确保敏感器和系统适合
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勘测任务并进行了优化。

所有勘测工具在投入使用前都要进行广泛的标定、实验室测试和环境考核。开发工

具的进一步试验可用车载试验和其他地面试验(如滑撬试验)来完成，以尽可能准确地模

拟工具在井下的运动。

井内测试在已知测试井内进行:后者在过去进行了多次勘测，认为井道已经很好地

确定。然而，正如本节开始时谈到的，井道唯一真正确定的点是其地面位置，即井口的坐

标。在这种情况下，进行了相对于真正地面位置、涉及边升降边勘测(通常称为入井勘测

和出井勘测)的井内测试，看返回地面时已知位置是否发生变化，从而对勘测系统提供一

种很好的指示。另外的测试用于检查几次运行的重复性，一致的结果会进一步表明:勘

测工具工作正常。

15.2.7 小结

现在已经可以生产结实、可靠、基于惯性敏感器技术的勘测系统。同时，一些复杂的

方法也已开发出来，用以确保系统在恶劣的环境中能够准确、可靠地工作。

惯性导航系统在制造过程中的精心标定和特性确认、现场标定和使用中的持续辅助

过程，这几方面结合起来是精密井下系统成功运行的关键。这一过程用于获取系统最佳

性能，同时在整个勘测过程中不断限制误差(这些误差有可能使勘测不满足要求或无效)

的增长。

这一领域的继续研发主要面向基于陀螺的、能够边钻探边提供精密勘测数据的勘测

工具。最终目标是生产出方向操纵工具，它能够在钻探过程中直接控制井道的走向。

15.3 船舶惯性导航系统{ SINS} 

难度最大、精度要求很高的惯性系统应用场合之一，是舰艇和潜水艇的导航;它们可

能需要在海洋的任何地方(包括两极地区)隐蔽运行很长时间。位于英国斯劳( Slou阱)

的海军部罗盘观测站(ACO，原是防御评估与研究署的一部分) ，最早研究出了非常稳定

的平台系统:这些器件能提供 10 mile/d 等级的自主导航能力;其陀螺的剩余零偏小于

O. ∞I O/h。所使用的单轴速率积分陀螺是非常复杂的仪表:带有气浮轴承，需要在严格

控制的温度下才能达到高精度导航所需的性能。

英国在 ACO 开展的研制船舶惯性导航系统的计划始于 20 世纪 50 年代中期。最早

的系统设计采用了美国查尔斯·斯塔克·德雷陆实验室研制的速率积分陀螺，其转子由

高精密球轴承支撑。该计划于 1961 年进行了实验室试验和初步海上试验。系统于 1968

年正式投入使用。在这期间，ACO 在研制用于船舶惯性导航系统的新型速率积分陀螺方

面起了重要作用。新型陀螺转子由气浮轴承支撑，性能提高了一个数量级。 SINS Mk.l 

是完全的模拟线路设计，对温度和供电变化很敏感，且在高纬度地区使用受到很大限制。

其后续型 SINS Mk.2 带有陀螺脉冲力矩器、集成电路和数字计算， 1976 年生产的设备完

全具备两极地区工作能力。

早期的系统具有很好的惯性导航性能，但制造和维护起来既笨重价格又昂贵。实际

上，系统过于庞大，需要一个专用门把系统装人和取出。显然，这限制了这种技术能够配
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装的船舶的数量。为了获得精度相同但尺寸较小的系统，人们启动了一些研制项目，但

直到 20 世纪 80 年代，才取得了重要进展。更小、更轻、价格更低廉、适用船只更广的新型

取代系统的研制始于 1983 年。它一开始是作为船舶低成本惯性导航系统( SUNS)进行

研制的，后来变成了国际合作风险投资计划一-NATO SINS[3 1 。这是一种基于环形激光
陀螺技术的捷联系统。

NATO SINS , 
NATO SINS 采用 3 个机载等级环形激光陀螺和 3 个高精度力反馈摆式加速度计。

这些惯性仪表装在敏感器组件内，单个的温度传感器用于陀螺和加速度计的在线实时温

度补偿。系统接受船上 GPS 接收机(如果有的话)提供的定位更新或码头区信息和/或船

上的航行日志速度数据，这些信息和数据经卡尔曼滤波器处理，用于辅助系统导航并约

束误差的增长。设计的关键要素示于图 15.4 中。

IMU 
辅助
电子都件

SNAPS 
(船舶导航与处理系统)

一
且
一

一
供
如
一

源电舶船

图 15.4 SINS 功能方块图

除了转为捷联技术外，该系统与早期设计的不同，在于采用了"转位"专有技术。这

一方案原来是在高性能捷联陀螺出现前为飞机惯性导航系统设计的，通过使整个惯性测

量装置每几分钟绕其方位轴和滚转轴转动士"。或士 1800 ，来平衡各方向的漂移。实现方

法是把敏感器组件装在两个框架上，内框为方位轴，外框为滚转轴，如图 15.5 所示。
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图 15.5 框架安装的敏感器组件
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通常，用于机载捷联惯性导航系统的惯性敏感器，其导航精度为 1n mile/h 的等级。

然而，通过采用"转位"机构以及低随机零偏陀螺的选择，NATO SINS 可以实现 1n mile/d 

的导航精度等级。系统分析表明，一般来说，要想实现 1n mile/d 的性能，随机游走误差

需要小于 O. ∞125 0/Jh。

转位循环用于平衡所有方向的陀螺漂移效应，完成整个程序大约需要弛。例如，当

仪表组件处于上方时， C 陀螺测量中的零偏会使计算出来的方位向左漂移;仪表组件转

过 180。时，方位会向右漂移。

转位机构也用于使系统与船舶的运动相隔离。这样可以消除船舶转动的影响，否

则，船舶转动会抵消框架转位的平衡效应。实现方法是，利用汁算的姿态数据(包含在方

向余弦矩阵中)驱动方位框架，以便使敏感器组件相对于当地地理坐标系保持固定方位。

最后，作为码头区对准程序的一部分，转位程序用于单个敏感器的标定。在码头区

对准过程中，系统利用陀螺罗盘定向功能建立方向，并利用转位机构的滚转和方位运动

来使 3 个陀螺处于受控的测试位置。然后，可以把转动速率的陀螺测量值与已知的地球

自转分量进行比较(这些数据陀螺都可以感应) ，形成零偏、标度因数误差和对准误差的

估值。下面简述的卡尔曼滤波器是实施这一过程的关键。

通过转位程序消除陀螺零偏的效应后，系统精度主要由陀螺的随机游走误差决定。

该误差是剩下的主要误差，遗憾的是，它不能通过转位程序来消除，因为它不是一个系统

误差。

NATO SINS 中卡尔曼滤波器的主要功能如下:

(1)码头区标定时监测系统参数、陀螺与加速度计的零偏、标度困数误差和对准误差;

(2) 基于导航数据更新，在海上完成系统重置;系统重量的量由定位坐标的精度控制;

(3) 控制船舶的测程仪阻尼一一当航海日志与系统之间在北向或东向的差异超过

预定值时，去除航海日志输入。

卡尔曼滤波器产生误差的估值，包括位置、速度与姿态误差、惯性敏感器的零偏、标

度因数误差和对准误差。收到位置(纬度/经度)坐标后，这一信息与惯性系统产生的纬

度与经度估值进行比较，其差值构成卡尔曼滤波的输入。可通过测试来评估外部已知点

坐标的"可信度"数据加到滤波器之前，操作员可以进行手动干预，以便在使外部已知点

坐标生效前审查、评估这些数据。接受已知点坐标后，对系统误差状态的卡尔曼估值用

于对系统进行"重置"。

能够对惯性敏感器的固有误差进行补偿的惯性导航系统已经可以为船舶在世界上

任何地方提供精密导航数据，其位置精度误差约为每天 1n mile。该系统的使用表明，系

统误差可以加以补偿，因而性能更好;同时，尺寸、质量、采购费用和全寿命成本都大大

降低。

15.4 运载体的稳定与控制

本节讨论惯性敏感器和系统的某些当前应用。在这些应用场合，惯性敏感器和系统

用于在正常状态和机动情况下对陆地、海上和空中的运载体进行了控制。这些应用包括

自动驾驶仪、安全系统和故障检测手段。
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15.4.1 自动驾驶仪

如下所述，自动驾驶仪有很多功能，但其最基本的用途是改变运载体固有的自然

行为，而产生期望的响应特性。这需要使运载体更具有预测性，而不易受到外部干扰

和器件特性变化的影响。此外，理想的设计目标是使运载体的响应在整个工作范围内

保持不变。本节将考虑两个常见应用:导弹使用的自动驾驶仪和飞机使用的自动驾

驶仪。

自动驾驶仪是一个闭环系统，用于稳定运载体选定或指令给定的飞行路线。对飞机

或导弹这种情况，它通过合理抵抗外部干扰、积极响应控制指令来保持一种响应和飞行

路线。

15. 4. 1. 1 常规导弹系统

对制导武器的基本要求是弹头撞上目标。这一功能通过产生制导指令(通常为横向

加速度指令)来实现;制导指令是从预计的攻击条件产生的。

在给定的速度下，横向加速度指令可以认为是转弯速率或弹道的弯曲。自动驾驶仪

的目的主要是确保在系统条件和环境条件快速变化的潜在情况下以最短的时间实现制

导指令。

导弹自动驾驶仪把来自制导系统的横向加速度输入指令转换为控制面的偏转角，以

获得期望的加速度或转动。当制导系统检测到导弹实际位置与其期望位置存在误差时，

就会产生一个控制导弹运动的指令。这是一个连续的过程，直到导弹回到"飞行路线"

上。图 15.6 给出了这种控制回路的简化方框图。

导弹实际位置
空间运动学

图 15.6 导弹制导回路的简化方框图

产生气功升力是产生横向加速度最常用的手段一一通过弹体的转动，使气流与导弹

速度矢量之间产生一个角度。在倾斜转弯系统里，改变弹体的滚转角可以控制这种横向

力的产生方向①。气动控制面上产生升力的决定参数与弹体上产生总升力的决定参数基

本上是相同的，只是多了控制面偏转角这个变量。通过精心设计，可以把稳态横向加速

度变成只与控制面偏转角有关的函数;针对一个给定的控制偏转角会产生一个平衡的攻

角。这是加速度指令控制系统的基础。

导弹气功设计是稳定性(决定着对输入指令的响应时间)与可用控制能力之间的一

种折中。控制能力决定着可以实现的最大稳态横向加速度。如果同时要求导弹具有快

① 另一种控制系统是直角坐标控制，即侧滑转弯控制一一在转弯方向上产生一个横向力，与弹体的滚转条件无关。
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速响应能力和高横向加速度，那么，仅靠气动设计是无法实现的。

即使静态稳定平衡特性与最大平衡攻角之间达成了某种合理的气动折中关系，导弹

产生的动态响应也不一定就令人满意。导弹的气动布局一般具有较差的气动阻尼，除非

有陀螺舵(参见 15.4.2) ，否则会引起导弹绕平衡条件的振荡。绕平衡条件的运动称为风

标运动模式，这种模式源于风标总是趋于转到风的方向。在某些导弹设计中，制导指令

被送经一个陷波滤被器，以避免启动这种运动模式。但内部滤波器不能避免外部扰动

(如阵风)对这种运动的引发。

导弹可以从位标器的输出或外部指令接受机那里获得目标运动的详细信息。这一

信息由计算机处理，产生使导弹机动的横向力指令，然后由自动驾驶仪输出该指令。采

用限制器很重要，它可以确保输入的机动指令不会破坏导弹，因为指令产生的力有可能

超出结构的承受能力，或者产生的攻角使导弹变得不稳定。可用各种仪表监测这些效

应，并与自动驾驶仪一起确保导弹有较宽的工作范围。这是实现自动驾驶仪基本目标所

需的系统形式。

图 15. 7 给出了一个导弹自动驾驶仪的简化方框图。它展示了在系统反馈回路中使

用了速率陀螺和线加速度计。这些敏感器的使用方法取决于在导弹的应用情况和自动

驾驶仪的使用方式(即自动驾驶仪的类型)。如图 15.8 所示，自动驾驶仪有几种形式[4]

但可以归入下述两类之一:

(1)控制导弹俯仰或偏航的横向自动驾驶仪;

(2) 控制绕武器纵轴运动的滚转自动驾驶仪。

图 15. 7 自动驾驶仪简化方框图

自动驾驶仪

滚转自动驾驶仪 特殊自动驾驶仪

滚转位 液转速 液转位
置稳定 率稳定 置指令

手动和J 垂直发 掠海与高度采用惯性手段
导系统 射系统 锁定系统 的方位控制

横向自动驾驶仪
{用于常规视线指令
驾车和寻的系统}

两个加速度计一个加速度计，一个速率陀螺
一个速率陀螺

固 15.8 自动驾驶仪的结构

用于指令制导或寻的导弹的横向自动驾驶仪常常把一个加速度计用做主要的反馈

敏感器，而用一个速率陀螺提供阻尼。如果导弹有两个对称平面，则需要两个自动驾驶

仪在相互垂直的俯仰和偏航平面提供运动控制。
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惯性敏感器最简单的应用，是把速率陀螺提供的弹体角速率测量值作为反馈信号，

来补偿弹体较弱的自然阻尼。另外，由于自动驾驶仪的主要作用是控制横向加速度，所

以，直接测量这种状态而不是间接推算是很有意义的。这是双回路自动驾驶仪的基础。

要求弹体在整个飞行包线内都具有近临界稳定性通常是很难实现的，尤其是当发动

机燃料烧完后重心位置发生明显移动的时候。因此，控制系统的增益应设定为可以在飞

行包线内变化，以确保系统在相当程度上保持不变的带宽和阻尼，并确保系统对外部干

扰和系统变化不敏感。简而言之，反馈控制器简化了导弹的工作状态，使它比基本弹体

更容易预测、更具响应能力。

该系统的加速度计通常置于弹体重心的前面，其输入轴与弹体纵轴垂直。推荐的距

离为重心到头部距离的 112 或 2/3。要特别注意确保不能把敏感器放在导弹主弯曲振型

的波腹，否则，敏感器会检测出明显的振动，由"错误"指令引发导弹的破坏。

放置速率陀螺最好的位置是一个波腹点①，在这里，由振动引发的角运动最小，尽管

从总体设计角度看，这不是最佳位置。速率敏感器用于感应俯仰和偏航，其输入轴应与

导弹纵轴相互垂直。相应地，敏感器的输出与俯仰和偏航速率成正比。敏感器的精度

(如漂移率)对陀螺的性能来说并不是很重要，因为它们只需要提供角速率的测量值，尤

其是具有低噪声特性的角速率。类似地，加速度计也不需要在长时间内提供高精度、高

稳定性的测量数据。

与典型的惯性导航应用场合比较起来，制导回路的闭环、自修正特性降低了对惯性

仪表的性能要求。因此，用于导航系统的惯性测量装置内的惯性敏感器可以为自动驾驶

仪提供"反馈"数据，只要惯性敏感器所处的位置合适且有适用的带宽响应。在下一节将

做进一步讨论。

15.4. 1. 2 垂直发射导弹系统

这类武器在发射阶段可能没有制导信息，必须利用惯性测量值确定导弹的状态矢

量。在这种情况下，制导指令从惯性测量值中产生。例如，从发射箱或发射井出来后的

初始发射机动期间，导弹状态只能由惯性测量值确定，其期望的最终状态经发射程序已

编入导弹的控制系统。一开始，速度较低，只需要比后续飞行较少的冲量就能实现给定

的方位变化。此时，能提供的气动升力也较低，这样，前面介绍的横向加速度自动驾驶仪

设计可能难以利用这种现象。

在发射阶段，作用在垂直发射导弹上最大的力通常是助推发动机的推力，该推力必

须相对于速度矢量作转动，以产生所需的横向加速度。转动弹体需要施加力矩的手段。

由于可用的气动力矩很小，通常是使发动机的尾喷流横向偏转，以便对弹体施加控制力

矩，进而控制导弹的飞行。在这个飞行阶段，当推力与弹道垂直(也就是导弹侧飞)时，横

向加速度最大O

在这个飞行阶段，通常利用速度矢量操纵技术，使用一个姿态控制自动驾驶仪。通

过使发动机尾喷流的偏转角与实际弹体角速率(由 IMU 的角速率敏感器测定)和指令给

定角速率之差成正比，来使自动驾驶仪回路闭合。

① 对刚性导弹，陀螺和加速度计放在节点处，这对陀螺的性能几乎没有什么不良影响。
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如果高度没有限制，就可以用一个简单的姿态自动驾驶仪。但在某些情况下，姿态

控制固有的弹道开环控制不大可能有效。这样就需要某种形式的弹道闭合控制，如速度

矢量控制。

作为正常工作的一部分，IMU 会产生导弹速度矢量相对于选定惯性坐标系的估值。

控制系统会产生一个速度方向指令。操纵回路的目的是产生一个指令信号，输入到前面

讨论的姿态回路中。在这种情况下，姿态回路的正常功能是产生横向加速度指令(该指

令与速度误差成正比) ，以便使速度误差减小为零。

15.4. 1. 3 飞机

在过去的几十年里，商用和军用飞机在使用性能上取得了重要进展，尤其是在航程和

控制复杂性方面。此外，惯性导航技术的发展对飞机的飞行产生了一些重要影响。例如，

惯性导航系统的研制成功使传统的导航员失去了存在的意义。电传操纵技术和先进航空

电子系统的研制使飞机的灵活性大大提高。结果，有些作战飞机的手动控制难度提高了，

尤其是那些所谓负稳定性飞机(其重心位于压力中心之前，产生一个负的静稳定裕度)。

自动控制设备的研发用于最大限度地降低飞行员的疲劳，减少飞行的单调性工作，

从而使飞行员把精力集中在做飞行决定上。所说的自动驾驶仪的功能就是在巡航飞行

阶段，通过使飞机沿给定的方向保持在一定高度，使飞行路线保持稳定。当飞机转向新

的高度和方位时，自动驾驶仪产生指令，确保飞机平稳地转到新的飞行路线。导弹和飞

机的自动驾驶仪有一些不间，飞机采用滚转和偏航组合转弯，也就是所谓的"倾斜转弯"

机动方式。而大部分战术导弹则采用直角坐标控制的侧滑转弯机动方式。

陀螺是这类自动驾驶仪的核心;这类自动驾驶仪用于图 15.9 所示的"巡航控制"中。

图 15.9 中示出了这种情况下自动驾驶仪的各种通道。俯仰通道陀螺敏感器检测飞机绕
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水平(俯仰)轴的运动，给升降舵提供指令信号，平衡检测的运动。这个通道也可以对预

置的高度表(如气压装置或基于雷达的传感器)产生的信号做出响应，以确保设定的高度

得到维持。

偏航和滚转通道对有关陀螺敏感器检测的运动做出响应:在一个简化系统里，偏航

通道的运动可以由陀螺稳定的磁性罗盘进行检测。

15.4.2 导弹滚转被动控制(陀螺舵)

战术导弹设计中经常遇到的问题之一，是提供合适的滚转阻尼。这个问题主要是由

用于大部分导弹外形的小展弦比升力面(弹翼和舵面)起主导作用引起的。这样，绕弹体

纵轴的固有的自然阻尼力矩，与产生滚转的力矩比起来，就比较小。另外，在一些较简单

的导弹上，只要求包含有限的滚转运动动力学系统，使其能够解算自动驾驶仪的指令，而

不是为了控制这种滚转运动来获得一个滚转位置或滚转速率的稳定系统。

有一些可能的解决方案。一种是伺服机构，它通过一个角速率敏感器检测滚转速

率，并驱动控制面偏转，产生所需的阻尼力(和自动驾驶仪输出的一样)。然而，这种伺服

机构相当复杂，且占用空间，趋于降低整个导弹系统的可靠性。这类方案不能满足很多

武器系统(如红外导弹)的低成本和采用简单方法的要求。

一种简单的产生滚转阻尼的方法，是采用具有陀螺定向敷应的无藕合翼尖副翼。这

类系统不需要导弹内的任何部件。这种系统的滚转阻尼由单独工作的、带内置气流驱动

陀螺转子的翼尖副翼来实现。这类滚转阻尼器称为陀螺舵，每个翼面一个。

这种系统带有一个小的副翼控制面，它靠近翼尖，在导弹固定翼前缘附近饺接，如圈

15.10 所示。副翼内包含一个陀螺转子，未偏转时其自转轴与弹翼平面垂直。导弹正常

挂飞时，转子由气流驱动起来，此时副翼被锁定在与弹翼在同一个平面的位置。导弹发

射、转子达到预定转速后，副翼解锁。

假定的导弹液转速度。l

l\\ 

1 、\

、\

陀螺滚转力矩 H

\\ 

\\ 

\\ 

图 15.10 副翼控制

\\ 

\\ 

\γ三

相反的液转力矩 L

导弹在自由飞行状态出现滚转速率时，副翼(控制面)会感受到一个陀螺饺链力矩。

这个陀螺饺链力矩使副翼发生偏转，而副翼反过来又产生一个与感受到的液转速度相反

的滚转力矩，如图 15.10 所示。结果，偏转的控制面产生一种对滚转运动的抵制，因而出

现了对导弹滚转运动的阻尼。这个滚转阻尼力比带有小展弦比弹翼和舵面的导弹气动

外形产生的固有气动滚转阻尼要大。两种阻尼之间的差值由整套陀螺舵的滚转阻尼效
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能确定。

设计这种部件时应避免在对导弹滚转提供稳定的同时，对导弹纵向运动也产生不利

影响。另外，设计陀螺舵的偏转轴时，应注意确保它对陀螺力做出响应时产生合适的阻

尼运动，而同样避免对导弹的自由飞行弹道产生小良影响。

实践表明，这类陀螺部件可在较宽的飞行条件下工作[5] 从马赫数小于 1 一直到马

赫数 3 ;高度可以达到大约 50000 英尺。陀螺转子的典型速度范围为 80∞r/min -

50000r/min o 图 15. 11 给出了"响尾蛇"空空导弹陀螺舵的照片。

图 15. 11 "响尾蛇"导弹弹翼上的陀螺舵

15.4.3 智能交通系统一一车辆系统

现在，小型惯性敏感器用于各种车辆系统。检测车辆运行、提供改进行车数据或提

供行车日志的系统越来越常见。尽管很多车辆装有 MEMS 偏航速率敏感器，但有一种趋

势是给车辆引入整个 6 自由度测量于段，给中央控制系统提供来自多个系统的关键数

据。这个中央控制系统可以通过一个中央数据高速网(称为 CAN 总线数据高速网)向其

他系统提供数据，用于整个车辆的数字通信。这样的例子包括:

(1)适应性巡航控制和导航;

(2) 适应性悬挂;

(3) 前大灯控制;

(4) 安全功能(包括气囊驱动、为智能或先进刹车系统提供控制数据)。

其中的部分内容将在下面几节里讨论。

这类应用场合需要低成本敏感器，如 MEMS 器件。一般来说，戚本和可靠性是关键

要求，因为性能相对较低的速率敏感器能满足绝大多数这类用途。

15.4.3. 1 导航

用于车辆的导航系统大部分基于卫星导航技术，如 GPS[叫，但使用来自惯性导航敏

感器的信息可以提高这种基本系统的精度。外部参考系统的主要缺陷是，由于多种原

因，来自一个或多个卫星的信号有可能丢失。常见的例子包括:
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(1)地形或树木的遮挡;

(2) 地面物体的遮挡(如隧道、山或建筑物)。

在丢失卫星导航信号期间，惯性导航系统弥补这种缺失，尤其是当卫星数据丢失是

间歇性的时候;惯性系统的作用与发动机的飞轮有点类似。只要行车区的数据库是准确

的，那么，道路系统可以认为是一套城区河谷(由存储的数据库确定) ，其误差会受到约

束，并用于卡尔曼滤波器，以补偿多种系统误差。

在较简单的轿车导航系统中，把里程表(或速度表和时钟)的输出与电子地图联系起

来，是间歇性卫星信号丢失情况下一种很好的转换模式。更复杂系统的真正价值，是丢

失卫星导航数据期间能够限制误差的增长，并且在长时间丢失信号后能够帮助接收机重

新获取 GPS 信号。

区分位置和地点很重要:定位或导航系统提供坐标，但地点系统需要地图。轿车导

航系统通常可以从存储的地图中提取地址并把它转换为一套坐标，向驾驶员提供如何到

达目的地的指令。在较简单的系统中，可以使用地图匹配技术;此时，认为轿车在一条路

上，通常靠近变换到电子地图上的 GPS 坐标。好的地图匹配算法取决于地图的较高的位

置精度(一般在 30m 的量级) ，以避免选错道路。 2. 1 节介绍的推算法也用于确定车辆的

绝对位置。

由于所需的导航时间较短，以及辅助技术的存在，对惯性敏感器的性能要求不是很

高。这是低成本 MEMS 器件最理想的应用场合。

15.4.3.2 悬挂与刹车系统，

主动悬挂或适应性底盘系统[7] 采用电气或液压驱动来强化车辆的悬挂系统，因而控

制车辆的动态特性。这意味着更好的稳定性，因为车辆转弯时，其转动得到了控制。这

类系统的其他特性涉及车辆的颠簸，当车辆沿高低不平的道路行驶时，系统会抑制车辆

的颠簸振荡;当紧急刹车时，系统防止车头下沉，因而确保后胎与地面最大限度地保持

接触。

智能刹车系统用于提高已广泛使用的防滑刹车系统(ABS) 的性能。在智能刹车系

统中，一个单轴加速度计和一个陀螺装在车辆上，用于测量车辆的侧滑角速率和横向加

速度。控制系统通过调整悬挂系统中减震器的阻尼来使车辆的质量均匀分布。

一个更复杂的系统可能会配装电子油门控制、方向盘位置指示、车轮速度传感器

和改进的刹车系统。车辆系统根据存储的数据"知道"在给定车轮速度下的安全转弯

半径或速度以及方向盘的运动。如果惯性敏感器检测出在给定车轮速度下，车辆运动

超出了设定的安全指标，控制系统会解除动力并根据每一车轮的情况单独施加合造的

刹车力。

这些技术可以与导航与导引自动驾驶仪一起，用于无人驾驶车辆。这些车辆可以从

事各种危险的工作，如排雷、清除受污染的物品、喷洒杀虫剂等。

15.4.3.3 轿车监控

一项和轿车有关的研究涉及轿车的精确定位系统，类似于飞机的"黑匣子"事故记录

系统。这种系统将确定车辆的姿态和位置，即行车路线或相对于其他参考坐标系的
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路径。

这种研究计划采用了一种带调谐卡尔曼滤波器的组合导航系统。惯性导航系统以

高数据率提供车辆的姿态、位置和转弯速率。 GPS 接收机每秒钟提供一次位置坐标。这

些数据在卡尔曼滤波器中加以融合，在事故发生前的给定时间内，提供有关车辆速度、位

置和姿态的高精度信息。根据目前的预测，这样的组合导航系统能提供的位置精度约

为 5cm。

显然，这是低成本组合惯性导航系统的直接应用。

15.4.3.4 安全性

其他车辆安全项目涉及防撞和防意外跑偏。这种物体探测功能可由雷达系统或光

电系统来完成。同样，完整的安全系统将包含组合惯性导航系统和一套适用的地图数

据库。

在气囊保护系统中，MEMS 加速度计敏感器用于启动爆炸序列。

15.4.4 智能交通系统一一火车系统

陀螺用于现代高速机车和火车车厢，当以高速通过急转弯道时，控制火车的倾斜。

这使得火车能够在现有轨道上以比常规火车给定的安全速度更高的速度运行。

目前人们正在研究惯性敏感器的另一种用途，它利用火车上的惯性测量装置记录火

车整个行程的运行特性。定期对这些数据进行详细分析可用于对火车系统的各种分析。

例如:

(1)机车和车厢车轮的工作状况，特别是"非圆点"的出现;

(2) 悬挂系统的性能;

(3) 轨道的运行质量。

15.4.5 个人交通

惯性原理在交通中最常见的一种应用，是利用陀螺定向效应使两轮机械(如自行车

或摩托车)处于平衡或控制状态。直线行走时，车轮的角动量产生保持骑车人处于竖直

状态所需的力。方向操控可通过转动车把(产生一个垂直力矩使骑车人转向期望的方

向)来实现;骑车人也可以通过把身体偏向一边，产生一个垂直于竖直平面的力，也就是

说产生一个转弯力矩，而使车子的直线平衡状态受到干扰。

最近，两轮交通工具的开发取得了重要进展，下节将进行讨论。

Segway 和 Ibot( 个人交通工具) : 

这类交通工具的最新发展是 Segway 机。它由迪安·卡门 (Dean Kamen) 发明，有一

个可供骑车人站立的稳定平台。陀螺技术的应用使得骑车人可以在两个轮子(一边一

个)上安全地保持平衡。这种机器可以由电机前后驱动。有人发明了一种称为 Ibot 的智

能轮椅，它也利用稳定平台的原理，可以用两个轮子行走或保持平衡。

采用这种技术的轮椅比传统轮椅的用途多很多。其自平衡特性意味着轮椅可以在

两个轮子上安全行走(前轮抬起模式)。这种轮椅有如下功能:

(1)轮椅可站立在后轮上，把乘坐者提升到其他人站立的高度:
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(2) 上下楼梯:两个轮子为一对，交替使用"前轮

抬起模式"。它下楼梯时像成卷的弹簧那样从一个高

度(台阶)移动到另一个高度。也可以用"前轮抬起模

式"完成相反的过程。如图 15. 12 所示。

这些系统的核心是所谓的平衡敏感器组件(BSA) 0 

它有 5 个单轴硅敏感器和 2 个双轴倾斜敏感器(提供增

量数据)以及自己的计算机处理器。倾斜敏感器实际

上是液体电位汁，电解质中 4 个针脚围绕一个中心针脚

布置。当稳定平台倾斜时，惯性敏感器提供角速率数
图 15.12 轮椅沿台阶运动示意图

据，倾斜敏感器提供信号(该信号基于各针脚之间电阻

的变化)。

倾斜敏感器取代了稳定平台(附录 C 中作了描述)中加速度计的功能，因为它们起到

了水平仪的作用，而定义了重力矢量的方向，因而定义了参考系统的向下方向。这两类

敏感器的敏感特4性具有互补性:陀螺提供高带宽数据，而倾斜敏感器限制陀螺输出的漂

移和噪声。另外，陀螺提供角速率，不是绝对的角度值，这样，角运动需要独立的绝对参

考(竖直方向) ，以使平台保持水平。结果，稳定控制回路可以利用低成本敏感器实现最

住闭合，具有长期稳定性。电机提供力矩，消除 BSA 检测到的任何运动，因而使平台保持

水平状态。

平台上的 5 个陀螺处于各种角度，通过敏感器测量的冗余来提供高度的安全性，并

使系统能够沿山坡上下。只有一个敏感器对平台的俯仰角提供直接测量，其他敏感器提

供俯仰、滚转和侧滑的分量。这样，有 3 个独立的来自陀螺的俯仰测量值，2 个滚转和侧

滑的测量值。带有 MEMS 速率敏感器的 BSA 照片示于图 15. 13 中。

飞
曰

，/~ 

罔 15.13 平衡敏感器组件照片 (BAE 系统公司图片)

如上所述，一个陀螺敏感器直接测量俯仰运动，作为数据基准，用于验证其他两个

敏感器提供的导出俯仰测量值的有效性。只要两个导出测量值一致，基准测量值就没

有什么作用，且检测到不一致，系统自动关闭 C 其他 4 个陀螺中的 2 个用于提供下

述形式的俯仰和侧滑数据:信号的加和减会给出俯仰和侧滑的两个估值。其余两个敏

感器提供俯仰和滚转数据。另外的处理技术能够推导出其他估值，从而为运动提供冗

余估值。

为了使这种"个人交通工具"能够安全地进行机动(如上下山坡时转弯) .需要对俯
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仰和侧滑进行估值。这可以避免由系统内重力矢量"地点"不确定引起的周期性俯仰误

差。通过估算相对于重力矢量沿参考坐标系所有 3 个轴的俯仰运动，并补偿由三角函数

误差引起的、对俯仰运动错误估值的影响，来克服上述问题。

个人交通工具的前后运动通过一个把于来控制。向前扳动把手可使它向前运动。

Segway 的分解图示于图 15. 14 中。

(a) (b) 

图 15 - 14 Segway 交通T具及其分解图

(a) Segway 交通丁，具(BAE 系统公司阁片); (b) Segway 交通丁具分解网 (BAE 系统公司图片)

在这种应用场合，一体化的敏感器技术用于构成低成本、高性能的稳定系统。这种

方法也可以最大限度地利用敏感器提供的信息。下一节讨论其他稳定方法。

15.5 设备稳定

本节将讨论惯性敏感器和系统在存在运动干扰的情况下，如何使运载体安装的敏感

器保持在给定方向。这些干扰可以是要求的机动或随机效应(如扰动) 0 

本节还包括惯性系统用于装在容易变形的运载体上的站点之间相对对准的测量与

控制，以及运载体运动特性确定的惯性测量方法。

15.5.1 航空挠曲的补偿

现代战机是高度复杂的多用途系统。这种能力的获得主要是由于分布系统的采用

给它们提供了更强的功能、抵抗作战损伤的能力以及服役后能够不断引入新功能数据的

机会。由于现代战机的服役期有可能超过 30 年，所以，在整个战机的寿命期内，需要随

着新技术和系统的不断开发和成熟而把它们吸收进来。技术引人能够使系统的性能不
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断提高，战机的潜力充分发挥，投入产生最大效益。

器件的分布系统为把新系统集成到各种平台(包括改装原型机)提供
了更大的灵活

性。把一些小的分系统模块和器件集成到飞机，要比较大的整体结构
更容易。尤其是当

进行技术引人或中期升级而对飞机进行改装的时候(尽管这种方法
可能会对已装系统的

性能产生潜在的影响)。

这种方法的缺点是难以实现全系统的一体化，尤其是需要对各种探测
器件之间的测

量值进行比较的时候。例如，分布式探测器阵列的各种器件之间的坐
标轴需要与平台使

用的主参考坐标系进行协调一致。

飞机或舰艇上防御辅助套件( DAS) 的应用就是分布系统的一个例子。其用途是当

受到任何武器的攻击时对平台提供保护。任何飞机都容易受到现代热
寻的导弹的攻击;

这种导弹可以从任何方位发射。这样，构成导弹探测系统的各种探测
器被安装在飞机结

构的不同部位，以提供完整的情况感知能力。这种形式的分布系统(
利用分离的探测器

阵列)可为防护系统提供4τ 全球面覆盖能力 O 需要 4 套(或更多)宽瞬时视场角凝视探

测器为 DAS 或干扰系统控制器提供对来袭威胁全面而不间断的监视，从而
使合适的干扰

能够投放。图 15. 15 示出了理想状态的分布系统。

2号探测器
(右侧)

l号探测器
(上前位)

4号探测器

Cf前位)

6号探测器
(上后位)

当号探测器

(下后位)

罔 15.15 UAS 分布系统(诺斯罗普·格鲁曼电子系统公司资料)

这类系统的光电形式将用于展示一些相关的问题，尤其是对系统各种
器件的参考坐

标轴之间方位连续或动态变化的补偿问题。这个问题将在飞
机的定向红外干扰

( DIRCM) 系统中讨论，这主要是为了实现来自情况感知探测器阵列(
构成探测器套件)

的信息传递，向机载干扰发射机系统提供数据。

图 15. 16 给出了现代DlRCM 系统的照片，因 15. 17 给出了通用DlRCM 系统的结构

示意图。这类系统配装在新的飞机上，也可以加装在原型机上，提高
它们的生存能力。

具体地说，DlRCM 系统的目的是探测和摧毁来袭的热寻的导弹。显然
，为了完成这一任

务，它需要一种分布系统。
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罔 15.16 D1RCM 系统(诺斯罗普·格鲁曼公司罔片)

飞机参数

罔 15.17 DIRCM 系统的结构示意图

这种系统包括一个处理器、探测导弹发射的情况感知探测器(导弹来袭告警探测器)

阵列、一个带红外热像仪的波束指引器和一个中波红外源。波束指引器接受探测器阵列

的指示信息，确定威胁的方位，并用热像仪跟踪目标，同时发出一系列红外脉冲，迷惑来

袭导弹的目标跟踪系统[8.9J 。

通过这种系统元件的基本信息流包括:

(1)探测导弹在当地参考坐标系中来袭方向的凝视光电探测器阵列;

(2) 在计算机处理器中形成被测导弹的飞行弹道，确定其在飞机系统选定坐标系中

的来袭方向，向波束指引器提供引导指令使其转向计算出的来袭方向;

(3)以上述给定方向(波束指引器中的跟踪探测器提供)为中心进行窄瞬时视场搜

索，探测井截获跟踪探测器设定的目标;

(4) 跟踪设定目标并向来袭目标发出红外能量。

决定这种系统性能的关键问题，是用于引导波束指引器的来袭导弹方位信息精度误

差。这一过程的误差引起所谓的交接误差，并直接使波束指引器(带窄瞬时视场跟踪热

像仪)立刻发现指定目标的可能性降低。这和第 14 章讨论的导弹位标器从惯性导航转

为末端导引十分相似。这些误差有不同的来惊，如分布式探测器的测量误差、这些探测

器相对于主坐标系的协调一致的不确定性。
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由于现代军用飞机的动态特性，后一因素起着主导作用，尤其是运输机，动态特性引

起机身的挠曲。所以，当地坐标系相对于主坐标系的方位有可能存在明显、随机、随时间
变化的误差。另一种明显的误差成分来自情况感知探测器在机身上的安装误差。但这
种误差很容易加以补偿，因为它是一种系统误差，可以相对于主坐标系测定出来。

补偿飞机结构这种扰动的最有效方法，是靠近每一情况感知探测器配装一个惯性测
量装置。这可以提供包含探测器阵列远处器件姿态变化详细情况的数据流，该数据流可

以打上时间标志，并与主坐标系记录的姿态变化进行比较。这种方法与第 10 章讨论的

传递对准过程十分类似。另一种低成本方法，是在有代表性的地点使用一个单个的
IMU，来指示机身的挠曲。

幸运的是，DIRCM 系统只需要远处探测器阵列相对于主坐标系方位的变化细节，所

以，一个相对比较简单的 IMU 就够用了。另外，简单的速率敏感器也比较合适，这样，用

石英速率敏感器那样的器件或等效器件就可以构成一个紧凑的 IMU ，为 DIRCM 系统提

供兰轴的角运动数据。重要的是要使用低噪声特性的敏感器，以便能够使数据流建立及

时、准确的相关。数据率和敏感器带宽需要比挠曲运动的基础频率更快。

这种补偿方法有多种好处:给出的系统性能比较准确，可用于各种分布式系统。另

外，如果探测器和其处理器能够为载机提供跟踪数据和通用情况感知能力，那么，远处

IMU 的输出可以用于协助在当地产生目标瞄准线角速率的估值。这一信息可协助选择

最危险的目标。

解决这一问题的另一种方法，是利用飞机惯性导航系统的输出信息。在这种情况

下，需要知道外力对机身变形的影响，并与飞机的响应联系起来。这样，如果飞机的运动

与其挠曲之间有比较好的相关关系，那么，惯性导航系统的输出就可以用于挠曲的补偿;

这可以利用这种现象的一种适用数学模型的实时输出来完成。显然，这种方法的成功取

决于对每类飞机挠曲响应特性的有效确定。另外，这种方法要想有效，每种飞机各机身

之间，在给定的外部激励条件下，应有极小的弯曲响应变化。

估算来袭导弹方位时处理由机身挠曲引起的随机和非相关误差的方法包括:

(1)使用一种带宽瞬时视场探测器(用于跟踪目标)的波柬指引器。这会容忍较大

的交接误差，但会降低目标眼踪系统的空间分辨率。可以使用光学聚焦系统来改变目标

眼踪系统的焦距，以提高空间分辨率，但这会增加眼踪系统的复杂性、成本和重量。

(2) 使用不带目标跟踪系统的波束指引器，但这需要宽得多的被束，而降低了辐射

强度，因而也会降低 DIRCM 系统的有效性。

然而这些方法和手段与实时补偿方法比较起来，并不特别有效。

15.5.2 激光披束指引器

激光系统有多种军用和民用用途[叫。很多应用场合需要把低发散的很窄波束指向

远距离目标。这可以用多种方法来实现，如光纤、转臂或波柬指引器。对波束指引器的

情况来说，它可以是一个固态系统;该固态系统利用反射物体的光学"闪烁"提供跟踪指

示，利用"长腔"激光器提供激光照射。但最常用的方法是使用机械系统，其光学器件安

装在伺服控制的框架上。

在需要激光系统有宽工作视场(如作半球或超半球扫描)的情况下，需要使用框架结
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构。这种应用实例包括用于远距离探测(障碍物和风切变)的激光雷达。另一个例子是

研制前面讨论过的 DIRCM 系统[川。

典型的激光束指引器需要完成多种任务，完成这些任务需要使用惯性敏感器。其中

的例子包括:

(1)测量平台的角运动，为激光束指示系统提供瞄准线的稳定(如果该器件安装在

运动的平台上) ; 

(2) 眼踪运动目标期间，把绕波束指引器框架轴的角速率反馈给波束指引器的控制

系统;

(3) 转动或指向期间，测量角动力学特性，用于控制波束指引器。

本节将讨论波柬指引器处于固定和稳定位置情况下，针对运动目标的问题。有关稳

定的其他问题在本章的其他小节讨论。当然，用于运动状态的一个完整系统需要把所有

的测量、控制和补偿系统集成为一个整体系统。另外，响应特性也需要相互匹配。

这类波束指引系统有一个目标跟踪系统和一个伺服控制系统;后者用于确定一个波

束指引光学元件(如反射镜)的位置。目标跟踪系统和波束指引元件工作在闭环系统，反

射镜对来自目标眼踪器件的指令做出响应，从而使激光束跟踪目标。

现代激光波柬指引器中的目标跟踪系统用一个光电摄像机观测波柬指引器光学瞄

准线周围的场景。摄像机可以工作在电磁波谱的可见光或红外波段，目标和背景之间存

在对比度的情况下，它才能完成目标跟踪工作。对比度可以是正的或负的。一种图像处

理算法用于把目标图像的位置从截获场景中提取出来，尤其是目标在瞄准镜中的位移，

或其他确定的具体跟踪点。

一些目标眼踪算法[ll]可用于截获的数据，来转动被束指引器的框架，确保给定的目

标一直位于眼踪盒内瞬时视场的中心，也就是说，目标被跟踪。如果目标是个点源，就可

以使用一种简单的象限矢量方法(类似于一个象限指引器)。如果目标有空间形状，那么

就需要用更复杂的方法确定目标的形心或目标图像上的某个具体的点，作为目标跟踪算

法的参考点。

当目标运动时，目标跟踪系统会在跟踪盒探测到一个位移，该位移被转换为一个角

误差。一种控制率用于使框架系统产生角位移。可以采用多种控制率，但常用的是积分

加比例控制。该控制率有吸引力，是因为它不需要来自摄像机光学轴上瞄准线的目标位

移跟随以常值速率运动的瞄准线。如果瞄准线以加速度或减速度运动[ll] 则需要更复杂

的方法来产生很小的眼踪误差。

速率陀螺用于瞄准线控制系统，以检测驱动框架的力矩电机的角运动。瞄准线控制

系统，基于检测到的来自瞄准线的目标位移，产生一个电压需求。该需求根据采用的控

制率产生，该电压加到力矩电机前经过了放大。力矩电机(可以认为是一种电气延迟、一

个常数、一种电阻)提供使反射镜加速的力，其大小与波柬定位元件的转动惯量成反比。

图 15. 18 给出了激光波柬指引器的控制框图。

可以选择速率陀螺在波柬控制系统中的位置。可以使用全捷联方法，此时，速率敏

感器位于波柬指引器的壳体上，可直接检测波柬指引器底座的运动。在这种情况下，需

要一个解算器(角传感器)检测框架相对于框架系统参考系的角运动。另一种方法是在

多轴框架的每一个轴上放置一个速率敏感器。从系统设计的角度看，这是一种更简单的
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目标姿态
瞄准线速率需求

成像仪和跟踪器 瞄准线控制回路

瞄准线姿态 「一一「
4 运动学← ____________..J 

图 15. 18 激光波束指引器的控制框图

方法，因为它能直接显示达到的角速率，但缺点是需要更大、更复杂的框架结构。该系统

拥有更大的惯性和更大的转动弹簧约束力，这样，要提供相同的性能就需要更大的力矩

器。一般来说，与转动惯量较小的小器件比起来，转动惯量较大的结构和系统，其跟踪速

率较低。

Z与速率敏感器装在框架上时，需要较低精度的角解算器，因为控制回路不需要用角

解算器信号进行瞄准线的稳定和目标跟踪。另外，这种敏感器对数据等待时间的要求不

是太重要。在这种情况下，角解算器的作用是，当存在确定(和控制)视场内波束指引器

光轴的位置指令时，反馈框架轴的位置。此外，只要目标跟踪和瞄准线稳定功能处于工

作状态，任何误差都会立刻消除。角精度的要求主要是由从转动到跟踪(也就是完成交

接功能)所需的高概率决定的c

框架轴在惯性空间的稳定可用下述方法来实现:以消除平台诱导运动(由速率敏感

器检测到)的方式来转动框架。速率敏感器检测到的沿任何轴的转动可用于产生对框架

的相反指令。对速率敏感器运动的稳定直接产生对框架目标视线在惯性空间的稳定。

跟踪时，当速率敏感器检测到框架转动时，框架机构会立刻出现一个运动指令;该指令可

用于控制回路的闭合。

直接测量角运动的好处包括:

(1)不用考虑结构的弯曲系数或振型。

(2 )来自陀螺的信号，其精度比角解算器提供的精度高得多。如果敏感器的设定方

位是为了测量两自由度角运动，这也意味着可以实现两轴检测能力。在捷联情况下，需

要一个动态毡罔较宽的三轴 IMU，因为需要检测平台经受的整个运动。

(3) 一个惯性稳定框架(很可能用于跟踪阶段)只需要速率敏感器检测非稳定剩余

运动，经过优化可用于小角度偏转。

使激光波束指引器有效的一个重要问题，是知道激光波束光轴相对于目标跟踪摄像

机的方向(称为交叉眼) 0 对准或协调过程是至关重要的;这一过程可用三棱镜来完成:

气棱镜产生从远处返回的光，用来测量来自目标跟踪系统轴的激光束的位移。这一偏差

可通过移动波束指引元件或通过补偿元件产生指令角位移时的角偏差来校正O

在这种应用场合，波束指寻|器产生的角速率可能比较高，在每秒几百度的量级，也可

能会超过每秒一千度。然而最重要(即使不是最关键)的问题，是角敏感器输出的噪声。

这是因为波束指引器所需的指向稳定性(颤动)可能只在微弧度量级。
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尽管指定目标可能在作高机动性运动，但常常需要对目标作非常精确的跟踪。在这

种情况下，需要用复杂的目标眼踪算法确保激光点一直落在远处的目标上(即使瞄准线

运动速率一直在变化)。此时，需要格外小心的是，应确保陀螺输入轴之间没有交叉搞

合，因为那样会引起控制系统反馈回路的不稳定。

波束指引器框架运动期间对动力调谐陀螺(DTG)转子的运动进行的研究表明，陀螺

转子可能会出现章动。这是因为在这些高精度敏感器的正常工作模式下，转子被转回到

了它的零位。转子的这种运动意味着由转子位置和其传感器确定的输入轴很可能经受

由转子章动动力学产生的某种交叉搞合效应。这些敏感器自由转子的 DTG 章动动力学

中固有的交叉搞合效应可能使敏感器的输入轴无法很好地确定。转子这种运动的结果

是，高精度被柬指引器系统的输入轴不能合适地确定，因而也就不能用高增益控制系统

(如第 E 类眼踪回路)进行稳定[ 11) 。

对高性能被束指引器来说，一个解决办法是通过用两个单轴角速率敏感器代替双轴

陀螺来对眼踪回路进行解棋。这样，用系统内两个单轴敏感器就可以对方位和俯仰运动

进行独立测量。

15.5.3 激光雷达

由于与常规雷达系统类似，激光雷达系统常称为Lidar 或Ladar 装置。在这种系统

中，激光用于探测一部分空间，提供有关激光碰到的物体的信息。由于激光的固有特

性[叫，会获得大量的有关被测物体特性和行为的信息以及发生在空气中各种过程的信

息。与雷达系统相比，激光系统的主要优点在于其给定孔径下的空间分辨率。当然，它

对环境传播条件更加敏感。

激光雷达iι16)包括一部主动激光发射机、一部接收机和一套作视场(FoR)搜索的扫

描机构。激光雷达的工作靠测量发出激光脉冲和返回激光脉冲之间的时间延迟。这一

信息提供了场景中每一"像元"的绝对距离;这样，通过使激光束和接收机在视场内搜索，

就可以产生一幅三维地形图。

激光雷达产生的图像包含空间和时间数据，这些数据基本上不随目标表面的环境变

化(如水或灰尘)或温度变化而变化。其他信息也可以从接收的数据中提取出来，如物体

运动引起的频移、目标的振动或反射强度的变化。振动测量学的基本原理将在后面的标

定与测量一节中简要介绍。

现代计算机技术使扫描空间内形成的"图像"得以迅速处理。图像处理算法可对数

据进行过滤，这样，对某个系统没有意义的回波信号(如杂波、靠近地面的小树丛)就可以

被滤除。对场景处理过程的灵活性意味着这些技术可用于多种场合。下面仅考虑需要

惯性数据的两种情况:

(1)导弹未端自主导引过程中用于目标选择的自动目标志别:

(2) 低空飞机和直升机的障碍物躲避。

15. 5. 3. 1 自动目标志别

将激光雷达技术用于军事系统使得采用自动目标志别方法的自主攻击武器得以完

成演示验证。这涉及空间搜索、形成激光雷达前方的"地形图像"以及与存储数据的比
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较。数据库可能包括:

(1)目标区地形的详细情况，用于协助导航系统;

(2) 设定目标的特性，可能包括空间和时间特性。

这些"数据点"是相对于激光雷达系统的固定坐标轴定义的，并以搜索反射镜的方位

和相对发射机的距离的方式记录下来。这样，测量点的直角坐标就可按照系统坐标轴计

算出来。为了在另一坐标系参考这些坐标和相应的观测值，需要知道激光雷达系统的位

置和姿态，以完成坐标变换。此外，如果平台处于运动状态，则需要进行视线稳定(如

15.5.5 所述)。如果激光雷达系统与主惯性导航系统相距较远，而且两者之间有明显的

运动，则需要采用一个辅助的 IMU。另外，由于运载体的运动，所以需要经常进行惯性导

航系统的更新;通常对测量作时间标记，从而为数据组提供合适的同步处理。

处理的场景回波可用各种方法进行评估，以完成物体的探测、截获和眼踪。这些

物体可以根据不同的指标进行分类，一般按照尺寸和形状进行分类。然后，可以把目

标与存储的数据库进行比较，以识别军用车辆、建筑物、桥梁或其他人造结构。这样就

可以形成目标的三维图像，目标数据也可以叠加在区域"地图"上，只要激光雷达数据

参照了存储数据库的坐标。这方面的内容在 15.7. 1 运动地图显示一节进一步作一般

性的讨论。

这些方法正在进一步开发，用于战术武器的激光雷达导引头系统用以探测、截获、眼

踪地面目标。导引头带有一个扫描系统，使激光雷达能够搜索视场内的目标。对水平飞

行的导弹来说，一个简单的单平面方位扫描(波柬与飞行方向有一个向下的小角度)常常

就可以了，因为向前的运与会给扫描机构提供"第二维"。
激光雷达导引头要完成的过程包括:

(1)激光束扫描导引头视场;

(2) 处理接收的信息，产生包括高度数据的图像;

(3) 对捕获的场景进行过滤，识别可能的目标，滤除背景特性和其他与目标元关的

像点;

(4) 处理可能目标的像点，估算尺寸(长、宽、高)、方位和可能目标上检测到的任何

像点的信息;

(5) 利用三维目标匹配算法给捕获后的目标分类并加以识另IJ;

(6) 为截获目标产生制导指令。

导引头在各种模式下工作时以及对扫描机构进行精密控制时，导引头都需要稳定，

因为发射机和接收机都在视场内转动。速率陀螺可提供所需的控制功能;它探测扰动，

为控制回路提供反馈，以稳定瞄准线、确保在目标截获过程中实现平滑、一致的扫描。瞄

准线稳定和波束控制分别在 15.5.5 和 15.5.2 节进行了更详细的讨论。

巡航导弹上的惯性测量装置能提供角扰动的测量，因而，可能需要一个精确的角传

感器来测量导引头光轴的准确位置。此外，速率陀螺也可以用于框架机构，以记录角扰

动，然后与低精度角传感器一起控制沿视场的扫描。

15.5.3.2 障碍物躲避

与防空单元联系在一起的高性能监视系统对试图进入防空空域的飞机构成重大威
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胁。这些防空系统的有效工作迫使入侵飞机作超低空飞行，以避免被这些防空系统探测

到。飞机可能需要在能见度很差、对地形了解不充分的条件下以高速贴近地面飞行。这

样，飞机撞毁的可能性就很高，尤其是如果飞机依赖常规探测器来探测沿途的障碍物时，

情况更是如此。其他任务(如侦察、搜寻和救援)也需要飞机靠近地面飞行。

因此，对任何低空飞行的飞机来说，实时和准确的情况感知能力是一种至关重要的

功能。基于激光雷达技术的障碍物躲避系统[15.16] 给需要低空飞行的飞机提供了非常有

价值的辅助功能。在陆地进行低空飞行所遇到的主要危险之一，是很难探测的人为障碍

物(如铁塔之间的高压线)。一些激光雷达系统已经研制出来，用于为直升机和固定翼飞

机提供障碍物躲避系统。图 15. 19 展示了英国 QinetiQ 公司研制的系统和德国用于边境

巡逻直升机 EC 135 的系统。

图 15. 19 激光雷达系统的应用实例( QinetiQ 公司和 FGAN.FOM 的资料)

在一般的情况感知用途中，激光系统对地形进行扫描，它的处理器形成场景内物体

反射回波的兰维图像。先进的三维场景分析算法增加了识别障碍物的概率，降低了虚警

概率。系统中采用的角运动敏感器能够使激光束的每一扫描位置打上标记，并建立相对

于某一参考系的坐标(如目标志别一节所述)。在这种情况下，当数据与系统的参考坐标

系发生相关时，就可以使被测障碍物叠加在图像上，产生一个合成图像。图像处理可用

于把叠加在场景的各种回波联系起来，以指示电线的位置。另外，所测位置与存储数据

的相关，为地形参照导航提供了准确的导航线索。

激光雷达系统也可以用于探测飞机前面的风切面，这样，扰动的影响即使不能完全

避免，也可以得到缓解。在这种情况下，激光雷达探测大气中悬浮物或其他小物体的运

动。同样，惯性敏感器的使用意味着被测现象的位置可以在一个参考坐标系中给定一个

位置点，并可采取适用的躲避措施。

15.5.4 导寻|头的稳定

热寻的导弹的研制始于第二次世界大战之后;美国加州中国湖原海军军械试验站的

麦克莱恩( McLean) 博士作了开创性工作。他的思路是研制一种简单、有效的制导武器，

其导引头会沿着飞机发出的热能寻的。

近些年，小型光电(EO) 和红外(IR) 导弹系统的扩散非常迅速。这得益于这些系统

的低成本、使用方便和极好的杀伤记录。这些系统包括空中发射和地面发射的反坦克导

弹，以及更常见的反飞机导弹。设计中采用的新奇方法之一，是利用惯性敏感器的原理
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来稳定导引头和目标之间的光学瞄准线。这样，导引头的指向就对弹体的运动不敏感，

便于目标的跟踪。

大部分 EO/IR 导弹系统在寻的阶段都使用某种形式的比例导引。这种导引率很有

效，因为它基于在导弹和目标之间实现一种不变的方位(或瞄准线) ;这是通过消除瞄准

线的角速率来实现的。这种形式的拦截路径很有效，因为拦截导弹瞄准的是目标当前位

置前方的一个点，而避免了尾追。然而，该导引率只有在导引头系统获取了目标与导引

头之间瞄准线角速度信息的条件下才能工作;该信息与导弹运动和其他外部扰动无关。

比例导引的工作原理示于图 15.20 中。

\ 
弹道

目标一导弹交会矢量示意图

图 15.20 比例导引的工作原理

交会点

为了实现视线角的惯性测量，大多数 EO/IR 导弹在其导引头内利用陀螺的运动，使

陀螺惯性(即角动最)提供可以转化为导引头稳定的惯性参考。该转动质量被单独稳定，

也就是说与弹体运动隔离。这种稳定对导引头来说是至关重要的，因为如果导引头受到

弹体法向运动的扰动，目标就很容易从导引头很小的瞬时视场中丢失。类似的情况将在

下面的 15.5.5 节讨论。

这些 EO/IR 导弹的导引头一般使用卡塞格伦光学望远镜把场景内的热量聚焦在探

测器上。该望远镜装在两轴框架上，整个望远镜和探测器组件绕瞄准线转动，频率的量

级为 100Hz。在某些情况下，转子组件(望远镜和探测器)保持选定的角速率;而在其他

情况下，一旦转子被解锁，转子就可以减速，也就是说角速率没有维持。

对基于刻度盘的导引头来说，望远镜的转动[口]对目标的跟踪也是有用的。在锥形扫

描导引头中[8 ， 17] 有一个反射镜相对于主反射镜是倾斜的。当直接对准点辐射源时，这

种导引头会把接收的能量在刻度盘上形成一个圆圈。这是导引头自转与望远镜一个反

射镜倾斜共同造成的结果。刻度盘上这个章动圆圈的半径与卡塞格伦光学望远镜的反

射镜之间的角对准误差成正比。如果导引头没有直接对准点辐射源，圆圈就不会以刻度

盘的圆心为中心。刻度盘中心与章动圆圈中心之间差值的大小与导引头光轴和目标真

实视线之间的角误差成正比。图 15.21 给出了圆锥扫描光学导引头的示意图。

在这些系统中，陀螺型物体形成永久磁铁，这样，前弹体上的线圈可用于控制导引头

的望远镜组件(即陀螺转子)并检测它的角位置。旋转导引头的磁场切割探测器的线圈，

产生电流;该电流由传感器读出，以确定导引头的角位置。电流加在导引头的进动(力矩

器)线圈上，诱导出一个磁场。该磁场与转子的磁场相互作用，产生对导引头望远镜的控

制力矩。

图 15.22 描述了带卡塞格伦光学望远镜的导引头组件，展示了探测器和它的进动

(控制)线圈之间的布局。基准线围是置于前弹体两侧的两个"煎饼"式线圈。当导引头
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光路

次反射镜

锥角/'-

主反射镜

校正透镜

图 15. 21 罔锥扫描光学导引头示意图

旋转时，导引头不管处于什么方位，其磁场都会切割这些线圈。基准线圈产生的信号是

一个以转子相对于弹体自转频率的正弦曲线。

笼式线圈探测器的线圈沿前弹体的圆周缠绕，就像图 15.22 中的进动线圈。如果导

引头望远镜对准了导弹的弹轴(定轴瞄准) ，笼式线圈内就不会产生电流。当导引头望远

镜离开弹体轴时，导引头磁场切割笼式线圈并在线圈内产生正弦信号。正弦信号的大小

与转子轴离开弹体轴的位移(通常称为 λ) 成正比。导引头望远镜进动方向可通过比较

基准线圈信号和笼式线圈信号之间的相对相位差来确定。这样，利用基准线圈信号和笼

式线圈信号，导弹就可以确定导引头光轴相对于弹体轴的角位移。

进动线圈通过感应磁场在转子组件上产生力姐来控制望远镜的角位置。给进动线

圈输入的电流产生一个磁场，它与弹体纵轴一致，通常标记为 XM 轴。取决于流经进动线
圈的电流的方向，该磁场会有一个极指向纵轴方向。这个感应的磁场通过与导引头旋转

望远镜系统的磁通场相互作用，产生作用在望远镜上的力矩。

假定转子的北极与导引头的弹体固定轴 (ZG 轴)一致，进动线圈磁场就会给导引头

感应出一个绕导引头横向固定轴( YG ) 的力矩。随着望远镜离开弹体轴的角度增加，进动

线圈的效率会降低。随着导引头离开弹体轴，感应的进动力矩有一个绕导引头机体 YG
轴的分量和一个绕转子(或导引头组件)旋转轴 XG 的分量。力短的几分量可以改变导
引头的旋转速率，尤其是在大离轴角的情况下。图 15.23 给出了轴的设定和用于控制导

引头的各种线圈的布置。

图 15.22 带控制线圈的导引头组件

基准线圈一 11
(线圈固定在弹体上) \ 

陀螺

图 15.23 导引头控制线圈示意图

-YM 

轧

如前所述，有些导弹在发射前使导引头望远镜组件旋转起来，然后在飞行中导引头

靠惯性旋转，这样，其角动量会随着时间降低。其他导弹则维持导引头的旋转频率。前

者可用于很多场合，因为小型导弹的典型飞行时间相对较短，因而交战期间导引头的角
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动量不会有显著的变化。但有些导弹使用弹上电机维持转子转速，这对较远距离的交战

比较重要。旋转电机使用一对煎饼式线圈，类似于前面介绍的基准线圈。正弦波形的电

流用于启动旋转线圈，产生一个垂直于弹轴 XM 的磁场。如果这个电流以导引头设定的
旋转频率输入，只要相位设定正确，它就会产生一个绕导引头机体轴 Xc 的力矩，控制导
引头组件的旋转速率。与进动线圈一样，当导引头离开弹轴 XM 时，旋转线圈也会给导引
头感应出一个进动力短。

由于其两轴框架的支撑系统和构件质量的旋转(产生角动量)，这种结构的转动导引

头望远镜组件工作起来就像一个惯性自由器件。导引头望远镜组件就像一个陀螺转子，

保持相同的惯性参考指向(即使其外框处于运动状态)，也就是说，它的表现像一个自由

陀螺。加给转动导引头组件的外部力矩产生陀螺角运动(进动)。其运动方向可通过对

陀螺旋转矢量和力矩矢量应用右手定则来确定。这种运动可以解释为，陀螺(即旋转导

引头组件)试图使其旋转矢量与力短矢量相一致，这与任何机械陀螺器件的情况是一

样的。

对框架式导引头组件进行稳定的另一种方法，是把速率陀螺安装在框架上，为伺服

系统提供反馈数据。这种方法的原理与下面介绍的激光波束指引器瞄准线的稳定是完

全一样的。但这种方法会增加系统的复杂性，这不符合这类小型、廉价、简单武器的设计

目标。

15.5.5 瞄准线稳定

在战机和其他军事平台上使用光电系统已变得非常普遍。机载应用的具体例子

是能够提高载机生存能力的激光制导炸弹系统和干扰系统。光电系统应用的其他例

子包括利用稳定的光学瞄准具进行战场侦察。很多光学系统的性能受所能达到的视

线稳定度的制约比光学器件(包括探测器)固有能力的制约要大。为此，必须对这些系

统应用视线隔离和运动补偿技术，以使光学系统充分发挥效能。这是系统优化的一个

明显例子。

这些系统需要工作在高机动平台上，而且平台的角振动与探测器的空间分辨率相比

幅度较大。另外，为了使探测系统有较好的空间分辨率进而能够识别目标，探测器往往

拥有有限的瞬时视场，这样，要使这类器件充分发挥作用，稳定是至关重要的。然而，常

常也需要对场景进行广角观测，所以，探测器需要在一个视场内转动(或扫描)。因此，平

台机动时，常常需要有办法既能使光电系统指示方向和扫描，又能使瞄准线保持稳定。

有关眼踪目标和指示激光束方向的方法前面已经讨论过，这些方法也可以用于解决场景

扫描和跟踪目标时的瞄准线控制问题。

在平台运动的条件下，视线控制和稳定可用不同的方式来解决。主要方法有两个:

(1)平台稳定;

(2) 捷联系统稳定。

这些方法都直接产生于惯'性导航系统技术。

对前一种情况，不管是光电系统还是基于雷达的系统，整个系统都安装在一个稳定

平台上，类似于附录 C 介绍的惯性导航系统平台方法。这通常为两轴或轴结构，用于

提供所需的自由度，把系统与平台的角运动(常称为本船运动)隔离出来。涉及的稳定原
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理是，由于基座的稳定，视线在惯性空间保持固定指向。这类似于平台惯性导航系统中

使惯性元件保持定向，以保持加速度计敏感器的给定方位。在高动态平台的情况下，为

了避免系统出现可能导致框架锁定的奇点，至少需 3 个自由度。有些机动情况下，可能

需要 4 个自由度，以确保所谓的最恶劣条件(即奇点)不会出现;在那种情况下，瞄准线的

控制会损失一个自由度。

稳定平台系统的主要问题，是这种系统的尺寸、质量和电能消耗。这种系统难免比

较庞大，因为需要稳定的探测器件必须装在系统的中心，需要较大的电机来提供适用的

视线控制和稳定。

采用捷联方法会使系统更紧凑，但它需要惯性敏感器和其他器件具有合适的动态范

围和实时、复杂的信号处理，以产生所需的动态指令，对视线进行控制。另外，要想实现

瞄准线的有效隔离，主动稳定方法需要视线运动的即时信息和可以忽略的数据延迟。此

外，处理系统也需要对平台稳定系统中机械构件(如框架和"惯性元件")产生的阻尼给

出直接替代。

捷联方法可以认为是一种非直接的瞄准线稳定方法。可行的实现方法包括:

(1)仅把较小的构件(如一个反射镜)装在一个稳定平台;后者提供了一个轻型系

统，惯性小，能达到的角速率高。该反射镜通过一个孔径操纵和稳定几个探测器瞄准线。

这使器件或系统所需的孔径数降至最小。

(2) 基于一个远处 IMU 的全"捷联方法"。这需要在整个平台动态运动范围内能

够提供三轴角运动数据的非常精密的敏感器。这样，系统可以做得很紧凑，但计算量

很大。

不可避免地，捷联方法的应用会直接产生更复杂的分系统，因为稳定构件需要装到

光电器件内并能接受控制。但整个稳定的系统要紧凑得多;一般来说，它的质量要小得

多，消耗的能量也少得多。这种方法和捷联惯性导航系统有很多相似之处;它用机械复

杂性和惯性换来了计算和算法的复杂性。

一个稳定反射镜系统[山]将用于展示实施捷联视线稳定系统时所涉及的问题。这种

系统的基本构件包括:

(1)装在框架结构上的一个反射镜，框架结构提供所需的自由度;

(2) 力矩电机，用于补偿平台运动;

(3) 角解算器(角传感器) ，用于测量角位移;

(4) 一个速率陀螺，用于测量绕每一转动自由度每一轴的角速率。

力矩电机的另外一个作用，是指引光学瞄准线，为系统提供探测器视场内的指向或

扫描功能。

反射镜机构是一个两轴器件，有一个内框架和一个外框架。该机构的外框架与光电

系统的光轴一致。在转动的外框架结构上，是两个相互平行并与外框架轴垂直的内框架

轴结构。其中一个内框架轴带一个装有惯性敏感器的"陀螺平台"。另一个内框架轴带

一个反射镜。这种布置示于图 15.24 中。

反射镜面偏转任何角度，从该镜面反射的光线就会偏转 2 倍的角度。因此，波束操

纵反射镜只需要转过惯性敏感器检测角度的1/2。为了实现这种传动关系，一种 2: 1 的

连杆把反射镜结构与陀螺平台联系起来O
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运动瞄准线

阁 15.24 稳定反射镜系统

设计这种机构时，其结构刚度要高，绕转动轴的承载力矩要小。这可以通过在这些

框架结构上使用两对球轴承来实现O

惯性(或陀螺)平台可带两个单轴速率积分陀螺，利用常规的稳定技术来稳定内外框

架轴。此外，也可以使用一个双轴陀螺，但安装这种器件时，要注意避免输入轴出现不希

望有的交叉藕合效应，而导致虚假角速率的产生(如 15.5.2 节所述)。

图 15.25 给出了单轴系统的伺服稳定回路。一个速率积分陀螺用于测量平台在惯

性空间的角运动。来自陀螺信号传感器的输出经过调制和滤波，通过一个补偿级加到一

个无刷力矩电机，来校正任何角偏转。这个伺服回路可以认为由一些参数固定的元件和

一个补偿元件组成。在这个伺服回路中，固定元件是惯性负载、力矩电机和陀螺响应。

补偿元件的结构完全是"自由格式是伺服机构设计师可以发挥才能的领域。

r -

扰动力矩 输出角

图 15. 25 伺服稳定回路

典型稳定反射镜系统的带宽为 30Hz -70Hz o 相应地，对这类应用中稳定反射镜的伺

服带宽要求是足够高的，一个速率陀螺的自然谐振频率会是一个缺点而难以应用。大部

分应用场合需要的带宽范围为 120Hz -150险，超出这个范围会有一个急剧的截止。

具有低噪声特性的陀螺适用于防止瞄准线的抖动和图像的模糊。另外，输出信号中

很小的噪声也会激发反射镜机构控制系统内的结构谐振，而会引起系统响应的不稳定。

使用陷波滤被器可降低谐振频率的影响;使用带通滤波器可滤除某些噪声。然而，这些

器件的使用也会限制这类系统的动态性能。

用于这类应用场合的陀螺的漂移特性，对实现高分辨率侦察系统所需的高性能特别

重要，尤其是系统如果工作在没有自动跟踪仪的"开环"模式[ 11 J 。在这类应用中，瞬时视

场和显示的图像小得可能只有一两度。对那些利用位置控制于柄操纵瞄准线的系统，漂

移率不应超过每分钟一度。但对使用自动跟踪仪并通过反馈系统使瞄准线保持在目标

上的光电系统来说，不需要低漂移特性的陀螺。
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可采用利用防震座减少振动的被动方法(如第 9 章惯性导航系统隔离一节所述)。

然而，这些系统通常并不紧凑，而且需要与被阻尼的精密系统相匹配。

对具有低度"本船运动"的平台来说，设备视线稳定的另一种方法，是使用更宽瞬时

视场的探测器，并利用电子处理消除目标的明显运动。这种方法对来自光电系统的连续

图像使用帧对帧的相关技术。这种方法常用于目标跟踪系统。但高动态环境下的精确

稳定，需要实时的精确处理和高分辨率角解算器来提供精确的角数据流。

在很多应用场合(如用于飞机和地面车辆的光电系统) ，捷联系统是解决瞄准线隔离

或稳定问题唯一的可行方案。

15.5.6 相对角对准

各种工业过程和军事系统的一个常见需求，是测量两个分开表面或边缘之间的夹

角，特别是难以(即使不是不可能)直接用机械或光学测量装置进行测量的场合。在有些

情况下，一个系统的参考轴可能相对于另一个系统作随机运动，如大型飞机或船舶发生

挠曲的情况。

在这种应用场合，卫星导航技术的使用仍需进一步开发，以便提供精确的姿态数

据[ 19] 。有些方法正在进行研究，但目前，标准惯性敏感器提供了耐用的解决方案。

本节将讨论用于钢铁或造纸工业的大型复杂机器中滚轴的测量对准或相对对准偏

差问题。这个问题与勘测分系统(如船舶或飞机平台上的分布敏感器)相对静态方位的

问题类似。

对这个问题有一些可能的解决方案，这里只讨论 3 种方法。

第一种方法，是把一个陀螺罗经对准式惯性系统(参见 10.2 节)放到一个表面，测量

出其相对于大地轴的方位。然后，把系统移到另一个表面，再做一次方位测量。这种方

法一般比较花时间，特别是需要做精密估算的时候。

第二种方法，是把一个主轴惯性导航系统装到一个表面(不做陀螺罗经对准式测

量) ，然后把系统移到另一个表面，记录惯性导航系统在移动过程中发生的角位移。从一

个表面到另一个表面的移动过程中，至关重要的是要确保惯性仪表的角速率限制没有超

过。一般来说，从测量过程中惯性导航系统的使用上看，这种方法比陀螺罗经对准式测

量更有效率。

第三种方法，是使用专用的主辅系统。这是最快的方法，但在很多应用场合，常常是

效费比最低的。

15. 5. 6. 1 陀螺罗经对准方法

陀螺罗经对准方法已非常成熟，但目前，对这种方法有报导的开发是用于军事的寻北

系统。这种方法的主要缺点(包括需要进行重复的陀螺罗经对准测量)是系统的搬运。为

了达到高于 0.50的角测量精度，这类系统需要做得比较大，因而比较昂贵。一个可能的方

法(20 世纪 80 年代末做过研究但从未开发出来) ，是在一个连续转动(旋转)的组串上使用

较小、低成本的仪表。这类似于从低成本系统(和低性能敏感器)产生各种高性能惯性导航

稳定平台系统所采用的方法(已在 15.3 船舶惯性导航系统一节中作了进一步的讨论)。

这种方法一般只需要两个陀螺敏感轴和两个加速度计敏感轴，且基本上都垂直于转
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动轴。陀螺和加速度计的输出信号会包含一个带噪声的正弦分量，其频率为旋转传送系

统的转动频率。陀螺敏感轴垂直于地球的自转轴时，来自陀螺的正弦波输出通过它的中

值点。另外，当加速度计的敏感轴处于水平状态时，其输出信号也表现出类似的特性。

这种方法取得成功的关键，取决于使用适当的信号处理技术，如所需的滤波和曲线

拟合技术。另外，陀螺输出的随机游走含量，就达到某种方位估算精度所花的时间来说，

具有和其他陀螺罗经对准系统相同的限制。然而，不需要对绝对漂移或零偏值进行了解

或标定，也不要求它们像用在常规导航系统中那么稳定。

15.5.6.2 非陀螺罗经对准方法

非陀螺罗经对准方法已经至少被一家公司(德国伊斯马宁 (Ismaning) 的 Pruftechnik

AG) 开发出来。这家公司专门为工业界生产高精度对准测量器件，尤其是为钢铁和造纸

机械开发了滚轴的对准测量系统。他们的系统(称为 Paralign) 使用 3 个惯性级霍尼韦尔

环形激光陀螺，但不需要加速度计，因为这个系统基本上只测量和记录从一个表面的测

量到另一个表面的测量所发生的角变化。它达到的分辨率为 4μrad，精度为 16μrad( 约为

3气弧度秒))0 这种方法的基本构造示于图 15. 26 中。

(a) 
) LU ( 

图 15.26 测量相对对准的非陀螺罗经对准方法( Pruftechnik 公司的资料)

15.5.6.3 主辅系统

这种方法的基本内容已在 15.5. 1 航空挠曲补偿一节和第 10 章进行了介绍，尤其是，

可整个系统的构件之间存在运动的时候，这种方法就特别有价值。

15.5.7 标定和测量

振动测量学研究振动的特性。研究振动测量技术的目的是为了把它和激光霄达方法

一起用于辅助目标志别。这里从军事功能方面讨论振动测量技术的基本原理。由于所有

机动车辆都振动，这样，反射表面的运动就相应地改变反射激光的频率。反射激光中频移

的大小由振动特'性决定，而且通常比较小。反射激光的频移可用多种成熟的方法检测。

车辆展现的振动是很多变量(如车辆类型、构造形式、发动机i主度)的雨数，同而很可

能每一类车辆都有一个振动特征谱，特别是与其功率谱密度有关的振动特征谱。这样，
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每一类车辆(如由某一制造商生产的 20t 卡车)会有一个特征频率谱，可用于目标的识

别，尤其是在很远的距离上。卡车振动谱的例子示于图 15.27 中。

解算的频率

lI宇I
28Hz 

c3 
/ m ue 

A'-E·E·-··EE 

矗••••• 

108Hz 

55Hz 阿兰 135Hz 

80Hz 163Hz 

图 15. 27 车辆振动谱( FGAN-FOM 资料)

要想把这种方法用于一个识别系统，需要对每一个潜在目标建立一个数据库。这一

过程需要做广泛的试验，针对给定激光系统发出的探测能量，测量被测车辆在各种速度

和方位 F其各类表面的响应。另外，还需要用仪表对试验对象进行测试，建立反射激光

的响应与对象实际运动之间的关联。

J:t:电加速度计被证明是这类测量的理想敏感器。这些敏感器和那些用来监测在实

验室做环境试验的其他传感器的器件非常类似。这些敏感器的输入范围在土 50g 的量级

(小于:!: lOg 的输入范围也够用) ，灵敏度在 O.lmV/g 的量级。带宽通常约为 7kHz。对

某些应用，二轴器件是最理想的 O

可制造仪表组件来提供"真实性"测量。每一组件包括一组加速度计、调节电子部

件、数据转换和存储模块以及一部电源。加速度计阵列固连在车辆上，并完成确定的测

量程序。应确保敏感器的连接不会改变车辆的自然响应所以，通常把铝带条用在处于

各种位置的被测对象上c 加速度计可用环氧树脂胶黠结。图 15.28 给出了适于这种测

量的三轴敏感器的一个例子。

图 15.28 气轴压电加速度计监测仪

346 



15.6 大地与地球物理测量和基本物理现象的观测

如第 3 章所述，建立地球形状的准确模型对任何陆地导航系统来说都是非常重要

的。但地球转动特性的波动，也会对陆地导航系统(包括那些使用精密 GPS 数据的系

统)的潜在精度产生影响。对地球行为的其他变化进行测量可用于预测重大事件，如

地震。

很多因素会对地球的转动特性产生小的波动。主要因素包括:

(1)大陆漂移;

(2) 月球运动和月相变化;

(3) 地核岩浆的运动;

(4) 潮沙;

(5) 天气。

第 13 章和附录 D 讨论了常见卫星导航系统的工作原理和应用情况;这些系统为各

种车辆和平台提供了潜在的高精度导航能力。这种技术的基础，是位于地球静止轨道已

知位置的一组卫星。相应地，由于地球转动的波动引起卫星位置的变动，导航系统接收

机估算的位置就会出现误差。因而，地球运动特性的这些变化需要测量和理解，以便采

用适当的补偿技术。

正在研究的一种测量和监控地球运转波动的方法使用一个很大的环形激光陀螺。

环形激光陀螺能提供在环境中自身运动的多种信息，而不仅仅是传给它的角运动。也就

是说，它可以提供比陀螺更多的功能。由静止环形激光陀螺检测的萨格纳( Sagnac) 频率

的主要部分是地球的转动角速率，只要其输人轴与地球的转动轴相一致。非常精确的环

形激光陀螺可以测量扰动敏感器的其他效应，因而可以修改萨格纳频率。某些效应的比

例示于图 15.29 中。

地球转动速率

"地球转动"信号里的物理学

地球转动
速率的百
万分之一

地球转动
速率的十
亿分之一

图 15. 29 扰动环形激光陀螺测量的比例系数

地球转动
速率的万

新西兰坎特伯雷大学的一个研究小组与其他人合作，对这些问题作了开创性的研

究，并通过建造一个很大的环形激光陀螺来开发这些器件的性能[20] 。目前，这个小组正
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与德国位于法兰克福的联邦绘罔和大地测量办公室合作，开展一个项目 O

地球转动速率的测量可利用很大的环形激光陀螺(周长一般为好几米)来完成。这

种陀螺样机包含的面积约为 3.5町，而最新的陀螺约为 16m2 ，称为大环(G 环)。正准备

投入使用的更大的器件所包含的面积为 367m2 ，其结构由陶瓷制成。这些敏感器的激光

器使用氨氛"633 跃迁而这种跃迁的粒子数反转由一个无线电频率源产生。这种频率

游、经过了精心控制，避免产生不需要的激光波模。相应地，激光腔内不需要的波模牵引

效应也可以避免。

精心控制来自反射镜的后向反射(总光学损失在百万分之几的量级) ，可使腔体利

用地球的转动 (7.293 x lO- ó rad/s) 来打开。这些激光器以其较低的总反射损失和较大

的包含面积而给出优于1/3 X 10 21 的频率分辨率和 300prad 的位置精度。这些激光器

把高技术水平的腔体与提高的频率分辨率结合起来，给出了不超过 μHz 的差频分

辨率。

来自激光器腔体的输出，其博里叶变换给出一个与地球转动有关的谱线，常称为"地

球线"。对这个谱线的分析用于监控地震波和其他事件的影响。这种高精度转动速率测

量能力被用于进行大地测量O

这种最新测量系统的核心，是一个直径为 4. 25m 、厚 25cm 、构成稳定环形激光器腔体

的齐洛杜( Zerodure) 低膨胀玻璃圆盘。据报道，其随温度变化的膨胀率为 60nml"C 0 G 

环被认为是世界上最大、最精密的环形撒光器[2l]c 它包含的面积为 l6mz ，相应地，比商

业飞机使用的环形激光陀螺精度高出大约 1000 倍。图 15.30 给出了这种大型环形激光

陀螺的照片O

罔 15.30 一个大型环形激光陀螺(新两兰坎特伯雷大学图片)

为了使这些敏感器充分发挥潜能，它们都放到严格控制的环境中(例如大型地下

室) 0 G 环位于德国克茨廷( Kotzting) 的 Wettzell 厂区，其他的位于新西兰的卡什米尔

( Cashmere ) 0 G 环装在厚 60cm 、质量为 IOt 的花岗岩石板上，整个结构置于地下实验室

的泪凝士底座上。另外，激光系统置于一个带有复杂控制系统的钢罐内，使环境温度和

阿力波动的影响降到最低，因而确保敏感器的最高测量精度。

已经开发了一些技术，使得这些大型环形激光陀螺可用于研究一些地球物理效应，
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尤其是与地震有关的物理效应。地震中地面转动效应与诱导的建筑物的转动效应之间

的相互关系特别有意义，因为建筑物特别容易受到这类运动的破坏。建筑物对 O. 2Hz-

30Hz 频段的响应特别有意义[22] 。地震的效应是在"地球线"附近诱导频率调制的边带

(0. 2Hz-1日z) ，表示与地震有关的转动分量的存在。

G 环用于测量地球转动速率的短期波动，从几个小时到几天。在环形激光器观测的

时间序列中，已经可以看到一天或半天左右的周期性的地球物理信号。这些信号由环形

激光平面方位的变化产生，目前敏感器相对于地球转动速率的未加校正的分辨率为
2/108

0 

一个 GEOSENSOR( 大地敏感器)[川正用于测量地震。它包括:

(1)一个大型单轴环形激光陀螺E

(2) 一个常规的三轴宽带地震仪;

(3) 一个测量环形激光陀螺方位变化的倾斜仪;

(4) 为数据接收系统提供时间参考的 GPS 时间接收机;

(5) 用于监测环形激光陀螺和其他设备性能的辅助设备和仪器。

目前，一个演示验证系统正在德国巴伐利亚位于 Wettzell 大地测量观测站建造。

除了使用很高精度的惯性敏感器以外，测量地球转动速率波动的另一种方法，是使

用无线电望远镜，它测量相对于很遥远的一个惯性稳定天体(如类星体)的波动特性。但

这种测量很复杂，测量值依赖于位于世界各地的无线电望远镜网络。

大型环形激光陀螺已在 12 点 25 分的月潮期内检测到了地球潮沙信号[23] 。该信号

的幅值是地球转动速率的1/106 ，约为 15x 1O- 6/h o 这一效应验证了大型环形干涉仪的
观测结果。这些测量值根据敏感器方位的变化来获得，而这种方位的变化是由月潮效应

和大气负载引起的。这种强烈的潮沙效应是由海洋在敏感器附近产生负载而造成的。

可以预计，正在建造的更大的环形激光敏感器可用于检测其他效应，如低空大气压力的

波动。此外，极性运动的效应可望由更敏感的器件检测。

有人建议把大型环形激光陀螺用于其他物理现象的研究，如时间反转恒定性或宇称

和时间宇称对称性。大型环形激光腔可用于这种研究，因为其差频能检测腔内光束顺时

针和逆时针传输的不同效应[24] 。

伦斯一瑟林( Len回币11时ng)场(即参考坐标系拖曳)的研究，就是利用大型环形激光

陀螺检测基础物理现象的一个例子。这是一种涉及由重力引发电磁场搞合的相对论效

应。根据广义相对论，伦斯和瑟林[施]研究表明，靠近一个转动质量的当地惯性坐标系相

对于无限远处的坐标系会发生转动。伦斯一瑟林效应常被称为惯性坐标系的拖曳。这

一效应也被认为是对引力磁场效应特别直观的展示;而引力磁场效应仅与广义相对论

有关。

目前，一些设计实验的建议正在研究，以使很大的环形激光陀螺可用于测量伦斯一

瑟林效应。这需要在恒星惯性参考坐标系内确定一个精度很高的大型环形激光陀螺，而

且需要利用高超的测量技术对环形激光器面积法向矢量作出极其精密的定义。这需要

在靠近敏感器的地方放置一个光学恒星干涉仪，来提供敏感器在惯性坐标系里所需的

姿态。
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15.7 其他应用

前面几节介绍的几类系统以外的几种应用，将在本节讨论。

15.7.1 运动地回显示

运动地图显示的原理基于地形参考导航技术，它的重点是惯性位置和姿态数据与数

字化存储地图数据的关联。它被当做一种机组人员的辅助工具，特别在能见度较差或夜

间的条件下很有价值。

这类系统的核心是一个大的数据库，内容包括:

(1)给定航线或任务的飞行计划，包括航路点、路线和时间提示;

(2) 军事用途中可能包括潜在限制条件和情报信息的危险数据，可以是已知导弹阵

地、当前的战场区域以及障碍物的信息(如铁塔、烟囱和高杆) ; 

(3) 人工地物和自然环境数据(如桥梁、铁路、河流和道路的位置) ; 

(4) 地形标高数据。

这种系统数据库中的信息流示于图 15. 31 中。

图 15.31 数字数据库信息流(BAE 系统公司资料)

这种导航辅助工具的另一个关键构件是惯性导航系统，通常包括辅助垂直通道的气

压表和精密高度表。这类系统可以测量飞机距地面的高度，因而可以形成一个地形轮廓

图。这个轮廓图通过计算惯性导航指示高度与高度表给出的地上高度之差来形成(图

15.32 )。

把时间序列轮廓图与数据库存储的地形轮廓图进行比较，可确定惯性导航系统的准

确位置。飞机的位置通常叠加在地图上它的识别位置。地图的投影可以运动，这样，飞

机下面的地形也就随着飞机一起"旅行"。另外，可以选择飞机标志(符号)的位置，使其

符合投影图像上的真实位置。这类似于从-个移动的窗口看外面的场景。

这类显示很灵活，图像的显示比例可以增加，以包括更详细的信息:显示比例也可以

减小(即缩放功能) ，以提供更大的视野。现代计算机处理和图像处理算法使各种信息

(如自然和人文建筑特征)在投影地图上的显示变得极其灵活。叠加的人文建筑信息可

以基于特征矢量或来自数字化航空地图。
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气压表高度 (h.)

图 15. 32 高度轮廓图

这种应用在商业飞机上也很常见一一作为娱乐系统的一部分，来自飞机导航系统的

惯导数据用于向旅客提供旅程的进展情况。在这种情况下，精度要求就低得多，而一个

简单得多的系统就可以提供适用的参考，不需要借助精密的地形参考导航。这样的系统

常常附加其他的特征或信息，如:

(1)地方名称和目的地;

(2) 剩余飞行时间、目的地的时间和出发地的时间;

(3) 飞机的速度和高度;

(4) 剩余飞行距离;

(5) 航线和飞机的方位;

(6) 陆地特征;

(7) 显示夜间的阴影。

在军用场合，这种方法可用于自动化任务计划和工作执行，减少机组人员的工作

负荷。

运动地图导航系统现在成为机动车辆的一个常见附件。基本系统基于 GPS 接收机

和存储数据库。当车辆里程表的输出信号用于协助基本系统从而构成一个组合导航系

统时，可形成一个更精确的系统。轿车的导航系统在 15.4.3 节作了更详细的讨论。

运动地图的当前进展是把 GPS 与存储的数字地图和计算机的盲文显示器联系起来，

来帮助眼睛有缺陷的人。一种商业产品能使这类导航系统提供多种辅助功能，如方向、

到达路口、目的地或兴趣点的时间。但这类器件只能在室外使用，因为 GPS 信号无法穿

透建筑物。

正在研制的一种将运动和方向敏感器与卫星导航系统结合起来的组合导航系统，能

帮助盲人在室内和室外进行导航。在这种情况下，如果卫星导航系统(如 GPS) 不能用，

就使用运动敏感器。

运动敏感器组件包括:

(1)一个数字磁罗盘;

(2) 一个气压表;

(3) 一个陀螺;

(4) 一个里程表(计步器) 0 
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运动数据与模式识别算法一起，用于确定使用者的行走模式。然后可用推算法(参

见 2.1 节)计算使用者的位置。在先进系统中，这个行走路线可以绘制在一个存储的处

于任何位置(城市或乡村)的建筑物或地图的行走计划上。

一个应用实例可能需要使用者在建筑物的入口处标志自己的位置，然后用眼踪模式

绘制出他的运动路线，并把标志画在导航辅助工具提供的建筑物行走计划上。这样，存

储的信息就可以用于引导使用者走出建筑物或到达任何其他从数据库中选定的地方。

如果组合系统存储有建筑物内部的地图，系统就可以具有其他的导航或导引能力。这不

仅可以把使用者引导到具体的地方，而且还可以通过路径标志(如第 13 章所述)经常校

正导航误差。

15.7.2 安全与解除保险机构

安全与解除保险机构是在引信启动战斗部的起爆序列之前确保导弹成功发射井离

开发射点的一种装置。显然，基本要求是，系统在解除保险之前发射点应在战斗部的杀

伤半径之外。通常，安全与解除保险机构在启动战斗部的解除保险"开关"之前，应收到

来自两个独立通道的正响应信号。

作为运动敏感器，加速度计常用于这类应用场合。用非常简单的敏感器就可以测量

沿导弹纵轴的运动，尤其是从导轨(瞄准)式发射架发射的武器。在这种情况下，敏感器

可以是一个简单的位移器件，当轴向加速度超过给定值(通常接近最大设计发射加速

度) ，检测质量块沿轴向发生位移。该位移通过闭合一个开关，启动了安全电路的一个通

道。另一种独立方法(如飞行时间)可用于第二通道。

用于垂直发射导弹的安全与解除保险机构要更复杂一些，因为在解除战斗部保险之

前，要特别确保武器作了适当的机动。在这种情况下，惯性测量装置可提供所需的数据，

表明导弹已成功完成了机动。然后，应用简单的导航算法，这些数据可用于确定武器离

开发射箱一定安全距离后的位置。在这种情况下，用精度相对较低的敏感器就够了。双

开关系统的逻辑图示于图 15.33 中。

导执垄旦-/-一-/.

定时器环填触发器(加速度}

E丑

垂些些-/一-----<

定时器环境触发器X(lMU)

图 15.33 安全与解除保险机构逻辑

对指令制导导弹，一旦导弹被地面眼踪系统"接管"并被导向目标，解除保险功能就

可启动。地面跟踪系统和轴向加速度测量可为解除战斗部保险提供两个独立通道。图

15.34 展示了炮弹头锥内一个紧凑的安全与解除保险机构的位置，它是系统引信的一

部分。
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图 15. 34 炮弹内的安全与解除保险机构

15.7.3 飞机弹射座椅

在高速喷气战机或很多其他战机上使用弹射座椅，自 50 多年前这个安全系统发明

以来，已经挽救了数千机组人员的性命。随着战机变得越来越复杂，对
弹射座椅技术的

要求也急剧提高，特别是在弹射过程靠近地面、飞机失去控制因而快速
翻滚的情况下。

在这些情况下，飞行员要想有较高的弹射生存概率，使用简单的弹
道式弹射技术显然是

不合适的。

在飞机发生任何形式的被转时，特别重要的是座椅和飞行员的弹射不
能发生在靠近

地面而飞机又处于翻过来的条件下。在这种情况下，飞机的惯性导航
系统可以管理弹射

过程，使座椅和飞行员向上半球弹射，因为惯性导航系统知道哪个方向
是上。

如果弹射发动机或座椅组件带有某种形式的能使座椅和飞行员机动的
控制系统，那

么，在每一个弹射座椅上装一个惯性测量装置就可以控制弹射的方向
。一种受到青睐的

技术，是对弹射座椅发动机实施推力矢量控制。这种方法能控制弹
射发动机推力的方

向，因而就能控制座椅的弹射弹道，确保飞行员有最佳的生存机会。这
类控制系统也可

以控制弹射过程，使弹射冲击对飞行员的影响降到最低;系统还可以
确定飞行员与座椅

分离井打开降落伞的最佳时间。

在多座椅弹射的情况下，一个简单的 lMU 也可以控制每一个座椅的弹射轨迹和推力

系统。这会降低弹射过程中座椅的碰撞或干扰。

对惯性敏感器性能精度的要求并不特别严格。器件只需要在较短
的时间内工

作，因而低性能器件就够用了。最严格的要求是，敏感器要能承受
弹射过程对座椅

的冲击。
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15.7.4 农业勘测

为了最佳地利用土地，精密导航技术已应用于农业[扣29) 。一些研究机构正在开发

基于精密愤性导航(差分 GPS;参见第 13.3.2 节)的各种方法，利用系统极高的位置精度

来导引机械从耕种到收获的各种作业。

世界各地的很多联合收割机都带有各种复杂设备，在收割过程中分析作物的产量。

带 GPS 辅助工具和参考系统的惯性导航系统可以提供包含收割机坐标的数据流，从而使

产量与农田的面积相关联。产量和相关位置数据的处理可在未来实现土地最佳的性能。

例如，提供哪里需要额外施肥、哪里应该种另外的作物等信息。

另一个例子是在大面积农田上播种时，播种机的自动控制。它使播种更精确、更有

效，避免了重播和漏播。这可以认为是播种机的先进匀速控制形式。

15.7.5 大炮定向

作战部队一个恒久的需求，是准确知道自己在战场的位置，也就是说对每一个系统

要能够快速建立一个精确的地理坐标系。对那些非接触作战单元(如使用非制导炮弹的

炮兵连)来说，情况尤其如此。

20 世纪 70 年代以前，大炮部署之前需要用经纬仪对大炮系统的位置勘测很多

小时(也可能几天)。勘测完成、炮兵连中心确定后，大炮指向一个由磁性方位测量

确定的方位。如果费用和时间都允许，方位也可以由陀螺经纬仪的对准/方位传递

来确定。

到 20 世纪 70 年代后期，美国和英国研制了一种称为 PADS(位置和方位角确定惯性

系统)的自动化勘测系统，取代了日益老化的经纬仪测量方法。 PADS 可使运动的炮兵连

在相对较短的时间(90min 量级)内完成部署、瞄准和发炮。 PADS 的引人标志着炮兵运

动作战的开始，使炮兵连具有了前所未有的能力:机动、部署、准确发一组炮火并在敌人

反击之前离开，体现了"打了就跑"的作战思想。

PADS 利用常规的惯性导航系统，包括一个零偏约为 o. ∞5 0/h 的惯性级悬浮速率积

分陀螺。系统借助"零速更新算法"可以在已知处于静止状态时，测量其误差状态并为误

差状态建模。对一个低噪声框架系统来说，位置估算误差可减少到几厘米，方位误差为

十分之几个毫弧度。然而，PADS 既重又贵，一般每个炮兵连只能配一套，只有少数部队

每个大炮配一套。 PADS 的照片示于图 15.35 中。

现在，廉价、准确的卫星导航系统的研制和广泛应用已基本上取代了用于勘测目的

的 PADS o GPS 和类似系统已非常便宜，每一门炮都可以装一个 GPS 接收机。然而，在快

速、准确地确定方位方面，目前还没有取代惯性技术的方法。

目前，带有里程表和/或 GPS 的捷联系统，利用零速更新能够提供所需的方位精度，

而费用和重量约为早期 PADS 的 114。此外，现代系统既轻又结实，可以直接装在大炮的

耳轴上，而且可以准确测量俯仰角。一个典型的例子是 BAE 系统公司的 FIN3110 系统，

它用于英国陆军的新式轻型炮和其他类似的应用场合。用于大炮系统的环形激光陀螺

的一张图片示于图 15.36 中。
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图 15. 35 确定位置和方位的惯性系统

(BAE 系统公司图片)

图 15.36 用于大炮的环形激光陀螺

(BAE 系统公司图片)

与这些系统的典型应用有关的几个其他问题，需要进行补偿。一个是履带车辆的

"履带滑动"问题(一个里程表用做导航的辅助工具) ，一个是发炮时的冲击问题(高达数

百个 g，远远超过惯性级加速度计的线性范围) 0 解决履带滑动问题的算法现在已经变得

成熟、可靠。

15.7.6 其他不寻常应用

惯性敏感器和导航技术的应用继续快速增加，特别是随着敏感器戚本的降低和卫星

导航系统的广泛使用，情况更是如此。这些发展促使这些技术应用于环境保护、娱乐、资

源管理、搜索与救援以及交通运输。已经实施和正在研究的应用包括:

(1)确定某些树木种类的森林勘测;

(2) 油膜和泄漏的监测;

(3) 具有某种地形特征(如用于考古)的远距离勘测;

(4) 迁徙或放生期间，对动物进行跟踪;

(5) 为不熟悉地域的远足旅行者提供协助;

(6) 协助高尔夫球手确定下一个洞的距离;

(7) 为滑翔伞驾驶员是否沿给定路线飞行并到达转弯点提供证明;

(8) 为进一步勘察(如寻宝)作标记;

(9) 对配有相关系统的车辆实施自动收费;

(10 )为遥远地区岛发送紧急服务提供位置标记;

(1 1 )监控车队路上车辆的位置和使用;

(1 2) 设备位置精确定位(如处于偏远或无标志地形、海底的挖掘或钻井设备) ; 

(1 3 )为海底或穿山隧道工程提供协助;

(14 )于持光学器件和设备的稳定(.如电视摄像机、望远镜、双眼望远镜)。

15.8 小结

正如本章的例子所展示的那样，惯性敏感器技术的应用范围是极宽的，而且正在迅

速扩大。在设计这些系统时，需要考虑应用的具体场合，包括动态范围、对设计有主要影
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响的所有环境因素等问题。

在很多这些新奇的应用中，其发展的催化剂是低成本、小型惯性器件的出现，它们具

有高可靠性，不需要或需要很少的维护。一般来说，这些器件很结实，能用于相对恶劣的

环境，只是它们的精度常常很一般。但敏感器的性能品质已经改善，能满足使用的基本

需要一一只需要指示角速率。

组合导航技术的发展(特别是随着惯性导航器件和卫星导航系统的发展)产生了以

低成本提供精确导航辅助功能的各种器件。这种技术正在使组合导航系统取代一些传

统应用场合中的高性能惯性导航系统，而且这一趋势还会继续下去。
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附录 A 卡尔曼滤波

1. 不相关估计的组合

如何对一个变量的两个不相关估计进行最优组合，形成一个加权平均值，是卡尔曼

滤波完成的主要任务[ (.2) 。以下的内容读者只需掌握基本的统计原理。完整的卡尔曼滤

波方程的数学推导超出本书所要介绍的范围，对卡尔曼滤波数学推导感兴趣的读者，可

以参考 Jazwinski 所著的讲述比较全面的教科书[3) 。

1)一维情形

对一个量 z 的两个不相关估计值川、句，其相应的方差为 σ? 和叫。要求对这两个估

计值进行组合得到加权平均值，即最优或最小方差估计￡。通常情况下，这个加权平均值

表示如下:

æ = w(x( + W 2X 2 (A. 1) 

式中 :w( 和叫是加权因子且 w( + W 2 = 1 0 æ 的期望值或均值 E(æ)表示如下:

E(æ) = w(E(x() + w2E(x2) (A.2) 

z 的方差定义为 E[lx-E(x)f2 ]，因此 s 的方差 σ2 表示如下:

σ2 =El (w(x( + W2X2 - 叫E(x() - w2E(X2))2 f = 
Elw~(x( -E(X())2 +W;(X2 -E(X2))2-

2w(w2(x( - E(x()) (X2 - E(x2)) f (A.3) 

由于 x( 和 x2 互不相关，则(x(-E(x()) 和 (x2 一 E(x2 ) ) 也互不相关，即 El(x(-E(x())

(x2 -E(x2)) f =0。因而旷可表示为

σ2 =wîE j( x( -E(X())2f +w;El(x2 -E(X2))2f = 

wiσi+w;σ: 
令叫 =w ， w( =1 -w ，方差 σ2 可表示为

σ2 = (1 
_ W)2σ?+w2σ: 

使 σ2 取得最小的 w 值，可以通过式(A.5)对 ω 求微分得到:

年1=-2(1-w)σî + 2wO"; = 0 
ow 

由上式可求得最优的加权因子:

0"( 
w -d+σ: 

将式(A.6)代入式(A. 1) 、式 (A. 5) ，可得到￡和它的方差 σ2
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2σ( 0"2 
σ= 可工三

(A.4) 

(A.5) 

(A.6) 

(A.7) 

(A.8) 



通过上面的运算，两个不相关的估计值 X1 和引经过组合得到了加权平均值。加权
因子根据均值的最小方差(即最大概率)来选取。在卡尔曼滤波器中，估计值通常通过两

种途径获得，其一是根据已知的运动方程，对前一次的最优估计进行更新;另一种途径是

从测量值来获取估计值。若把 X2 看做测量值，并且用来改善被更新的估计值 X1 ， 则上面

的方程可以表示为如下形式:

æ = X I - W ( X I - X2) ( A. 9 ) 

σ2 =σ~ (1 - w) (A. lO) 

这说明了如何利用测量值(X2 )来改善估计值(X1 ) 和它的方差(σ~ )。这个推导过程可以

推广到完整卡尔曼滤披器的多维形式。

2) 多维情形

现在，考虑一个 n 维矢量 X ，它的两个不相关估计值为矶和屿，其方差分别用两个

nXn的矩阵 P1 、P2 来表示。
X1 和 X2 的加权均值可以用如前面讨论的一维'情形同样的形式来表示:

f = (I - W)x 1 + WX2 = x 1 - W(x 1 -x2) (A.11) 

式中 :W是一个 nXn 阶加权阵 ;1是同阶单位阵过表示x 的最优估计。当 W的取值使￡

的方差最小时，可以通过式(A. 11)得到 x 的最优估计值乱

在许多实际应用中，两个估计值的维数并不相等，其中一个常是矢量 x 中单个元素

的函数。例如，用 Y2 表示 m 个测量值，而Y2 只和 x 中的某些元素有关，在这种情况下 'Y2

和冉的关系可以用下式表示:

Y2 = HX2 (A.12) 

式中 :H 是一个 mXn 阶矩阵。

因此，可以从估计值X1 ( 方差为 P1 ) 和估计值Y2( =Hx2 ，方差用 R 表示)得到 x 的最

优估计。令加权短阵 W=KH ，式中 K是另一任意的加权阵，则

f =X1 -KH(x1 -x2) = X1 -K(Hx, -Y2) = 

(I - KH)x1 + KY2 

由方差的定义可得￡的方差 P:

(A. 13) 

P = El [f - E(f)][f - E(f) JTI (A.14) 

类似地可得到方差 P1 和 R。把方程(A. 13)代入式(A.14) ，可得

P =El [(I - KH)x1 + KY2 - (I - KH)Elxll - KE1Y2 门

[(I - KH)x1 + KY2 - (I - KH)Elxll + KEly21 JTI 

由于 X 1 和民不相关，上式可简化为

P =(I -KH)El[x1 -E(x1)][x1 -E(XI)]T(I -KH)T + 

KE 1 [Y2 - E(Y2) ][Y2 - E(Y2) ] T f KT = 

(I - KH)P1 (I - KH)T + KRJ(I' (A.15) 

现在要寻找能使方差阵 P 最小的 K 值， I!P使 x 的方差阵 P对角线上的元素最小。
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参考文献[ 1 J 中提供了满足条件的 K值!>

K = P.HT[HP.HT + R]-. (A.16) 

在这个条件下 ，x 的最优估计表示为

x = x. -K[Hx. -Y2J (A.17) 

方差表示为

p = P. - KHP. (A.18) 

式中 ，K 由方程(A. 16) 给出。式(A.16) -式 (A. 18) 定义的加权过程如何应用于卡尔

曼滤被器，将在下面进行讨论。

2. 卡尔曼滤波器

在这里，先考虑卡尔曼滤披在线性系统中的应用，再将其扩展到非线性系统中。下

面的算法不仅适用于定常系统，也可用于线性时变系统。为了表述清楚，忽略一些参数

与时间明显的相关性。

3. 线性系统

一个线性系统的动态特性可以用一组一阶的微分方程来描述如下:

生 = Fx + Gu +Dw 
dt 

(A.19) 

式中 :x( t) 为 n 维的系统状态矢量;u( t) 为 p 维确定性输入矢量;w( t) 为系统噪声 ;F 是 n

xn 阶系统矩阵而是 nxp 阶系统输人矩阵 ;F 、G 和 D 是常值或时变矩阵。系统噪声 w

(t)均值为零且呈正态(高斯)分布，功率谱密度为 Q。

假设系统有 m 个测量值，是状态变量 x(t) 的线性组合，但包含测量噪声。测量值可

以用系统状态变量表示如下:

Y = Hx + n (A. 20) 

式中 :Y(t) 为 m 维的测量矢量;H是一个 mxn 阶的测量矩阵 ;n (t) 表示零均值正态分布

的测量噪声，功率谱密度为 R。

上述系统利用卡尔曼滤波器来求得系统状态变量x 的最优估计，已知:

(1)测量值 Y;

(2) 由矩阵 F 、G 、H 、D 确定的系统模型;

(3) 已知系统噪声和测量噪声的统计特性短阵 Q 和 R。

确定性或可测量的输入通过系统和系统模型来进行处理，如图 A.l 所示。

真实系统的测量值和系统的预估值进行比较，系统预估值来自系统模型提供的状态

变量的最新最优估计。真值和预估值之间的差异通过一个加权阵，即卡尔曼增益阵，反

馈给系统，来校正系统模型的状态估计值。

卡尔曼滤披增益选取时应使系统的状态最小二乘估计最优。这种方法等同于前面

所述的线性高斯白噪声系统所用的极大似然估计。需要说明的是，由于卡尔曼滤波器中

有噪声信号的反馈，因此系统必须是线性的，并且系统噪声呈高斯分布(即正态分布)。

由于两个正态分布的信号的和仍然是正态分布，并且一个正态分布的信号通过线性系统

后仍然是正态分布，因此，一个最小二乘或极大似然估计程序能够不断使用。
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隧机输入V， W 

已知输入U
测量值。。

预估值~)

图 A.l 卡尔曼滤波器的方框图

通常用如上所示的数学连续微分方程的形式来描述系统，而实际的测量值却是一定

时间间隔内的离散值。为了处理这种情况并提供一种高效的滤波算法，通常将连续方程

表示成差分方程的形式，如下式所示:

X k+1 = φ'kXk + rkU k + 4 kW k (A. 21) 

测量方程为

Yk+1 = H k+ lxk+ 1 + R k+ 1 (A.22) 

式中 :Xk 为 tk 时刻的状态矢量;Uk 为 tk 时刻的输入 ;Wk 为 tk 时刻的系统噪声 ;Rk+1 为 tk + 1 

时刻的测量噪声;矶为 tk 至 tk + 1 时刻的状态转移矩阵;Hk + 1 为 tk + 1 时刻的测量矩阵 ;rk 和
4k 为适当的输入矩阵。

噪声是离散的零均值噪声，其协方差阵分别为 Qk 和 Rk 。

这些方程用于构成一个递推的卡尔曼滤波算法。在这些公式中，需要考虑两组不同

的方程。第一组是基于上一步系统状态最优估计的预测方程，另一组通过把预测值与新

的测量值进行组合，来对预测的最优估计进行更新。

4. 预测过程

在 tk 时刻状态变量冉的最优估计用Xk/k来表示。由于系统具有零均值的白噪声 Wk •

t k + 1 时刻状态变量的最优预测为

X k+lIk = φ'kXk/k (A.23) 

tk + 1 时刻协方差阵的期望值通过 tk 时刻的协方差预测:

P k+lIk = φJ1k/kφ，! + 4 kQk4 ! (A.24) 

5. 测量更新

tk + 1 时刻新的测量值Yk+l'与来自系统模型的测量值的预测值进行比较，根据上面的

算法，用测量值对预测值进行更新，以获得一个最优估计。因此 tk + 1 时刻状态变量的最优

估计如下:

Xk+川+1 = X k+lIk - Kk+1 [Hk+ I X k+ lIk - Yk+I] 

其协方差为

P k+lIk+ 1 = P k+ l/k - Kk+IHk+IPk+ l/k 

(A.25) 

(A.26) 
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式中卡尔曼增益阵为

Kk+1 = Pk+ l/kH!+1 [Hk+IPk+川H!+I + Rk+I] -1 (A.27) 

式中 :HT 表示测量矩阵H 的转置。

这样，每次系统采集到新的测量值，就可利用式(A.25) -式 (A.27) 对系统状态进

行更新。

6. 非线性系统一一扩展卡尔曼滤波器

至此讨论的是具有零均值、高斯白噪声的线性动态系统。在这类系统中，卡尔曼滤

波器是最小二乘或极大似然估计下的最优估计。如果系统是非线性的或者系统噪声不

是高斯白噪声，则上述卡尔曼滤波器不再是最优的。在这种情况下，重新得到最优滤波

的唯一的办法是设计一种适合这种系统的特殊算法。然而，在实际中这种方法常常并不

切实可行，因为滤波器将变成无限维。因此，系统的性能通常是可接受的次优，并且利用

卡尔曼滤波器尽可能地使系统的性能接近最优。例如，可以在相对较短的时间间隔内，

对系统和其协方差阵进行预测，以满足线性条件。

下面考虑一个连续的非线性动态系统，其方程为

吉 = f(x ,t)x + g(x ,t)u + d(x ,t)w (A.28) 

离散的测量方程为

y = h (x ,t ) X + V ( A. 29) 

为了简化，将明显与时间有关项中的时间变量省略，如f(x ， t) 写为f(x) 。这种系统

通过线性化，近似成通常被称为标称轨迹的一组状态。

这种近似方法只在很短的时间间隔内有效，然后系统必须重新线性化。常使用的线

性化方法为泰勒级数舍项。对函数f(x) ，标称轨迹元的泰勒级数为

f(x) = 阳) +笠 1 (x 斗) +坐|豆i立+... (A.30) 
dtb dfL2 

其他非线性函数可通过类似的方法求得。标称轨迹定义为

吉 =fl仰+吁g仰 (ωA 引

ÿ = h( 主刘) 主 (A.32) 

与原始方程相减，可以从标称轨迹中得到决定偏离量的微分方程:

竿=丰|挝+业18u +到 w (A.33) 
dt dtlo dtlo- dtl 

即=坐 i 挝 + v (A. 34) 
dt I 

若定义:

F= 笠 I ; G = 组 1; D =组 1; H = 垫 (A.35)
dtlo' dtlo' dtl:' dtl 

这样就可以利用前面所介绍的离散卡尔曼滤波方程。在每个测量间隔，必须执行下

面的步骤:

(1)线性化标称轨迹方程。标称轨迹通常取最新的状态估计;
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(2) 计算转移矩阵和相当于线性系统离散化的其他矩阵;

(3) 积分状态预测方程。这里可以直接利用实际的状态估计，因为这与分别积分标

称轨迹的微分方程和其偏差、然后再把它们加起来并没有什么不同;

(4) 执行卡尔曼滤波方程。这将给出偏离标称的最优估计。从卡尔曼增益和测量

差值的乘积得到的校正值，也可以直接加到预测的状态估计中;

(5) 返回到步骤(1) ，继续下一个时间间隔。

在测量值的更新频率相对较慢的情况下，滤波器的预测级需要更小的时间间隔，否

则，系统的非线性将决定状态估计与标称间的偏差。

尽管扩展卡尔曼滤披主要用于明显的非线性系统，它也可以用于确定系统的未知参

数。在这种情况下，未知参数被定义为系统的状态，状态矢量应增加未知参数。

参考文献
1 BARHAM. P. M.. and HUMPHRIES. D. E. :‘ Derivation of 由e Kalm皿 filtering 叫uations from elementary statistical 

principles' • NATO Agard甸回ph AG139. ‘Theory and application of Kalman filters' • 1970 

2 GELB. A. (Ed.):‘ Applied optimal estimation' (M曲回chu配tts Institute of Technol咽.C田nbridge. MA. 1974) 

3 JAZWINSKI. A. H. :‘ St田hastic proce回es and filtering th回巧. (Academic pr回s. 1970) 
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附求 B 惯性导航系统的误差预估

常常用一个给定导航周期内或到达给定目的地的位置不确定度来表示惯性导航系

统的精度。或者可以用导航误差随时间的变化率，如 n mile/h 来表示。导航精度的实际

表达形式需根据不同的应用来确定。例如，对星际的导航任务，精度是指最接近目标行

星的期望点。对近地面的导航，导航误差通常用在地球表面上沿轨迹和垂直于轨迹的二

维位置误差来表示。这些误差经常组合成单个数据，来表示给定导航时间内的导航精

度，通常称为圆模率误差(CPE)或圆误差概率(CEP) 。从本质上讲，它定义了一个圆形

的区域，将导航系统估计的真实位置以一定的模率限定在这个区域内。 509岛的 CEP 是一

个经常引用的数据。当概率值没有给出时，常假定其值为 50% 。

现在考虑导航性能数据的组成。实际上，导航误差的传播来自大量的误差源，如对

准误差、各种惯性敏感器误差以及计算不精确造成的误差。一般情况下，每种误差可认

为由重复的或可预测部分和随机的或不可预测部分组成。重复的或可预测部分可以根

据需要进行补偿，也就是说，通过电信号或软件校正的方法来对这部分误差进行补偿。

剩余的误差(系统随机效应产生的误差和不能完全补偿的系统误差)引起系统的导航

误差。

为了评估系统的性能，用统计学的方法将随机误差的每一项用数学形式来描述，并

把导致系统总误差的各种误差组合起来。这种方法称为系统误差预估。通常，假定惯性

导航系统各组件的随机误差服从高斯分布(即正态分布) ，其概率密度函数 P. (x) 表示

如下:

P.(x) = l;;;;-exp( 兴)
σJ二己霄 飞 4σ ，

高斯分布如图8. 1 所示。

基于这种假设，应用于正态分布的统计分析技术可以很方便地用于惯性导航系统的

分析。

如果测量值由来自陀螺或加速度计的零偏 (x，) 组成，则经过大量的敏感器采样数
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据，可以假定误差分布接近于这条曲线。通常，常引用 1σ 误差或标准偏差来表示敏感器

误差。一个正态分布的标准偏差可以通过平均误差(Xm ) 和采样数( n) 表示如下:

σ _JEld-nz: 
-

d 
1σ 表示曲线下 68.269岛的面积。因此，若 1σ 的陀螺零偏为 1 o/h ，则表示在许多这种

类型的陀螺中，有 68.26% 的陀螺的零偏位于均值的土 l O/h 范围内，或者说，一个给定陀
螺的不确定性零偏位于土 l O/h 范围内的概率是68.26% 0 2σ 和 3σ 的零偏值可以分别由
1σ 的值乘以 2 或 3 得到。对敏感器来说，被定义为相应于正态分布曲线下 95.44% 和
99.739岛的面积。因此，对上面的例子，陀螺零偏位于士 2 0/h 的概率是 95.44% ，陀螺零偏

位于土 3 0/ h 的概率是 99.73% 。
在惯性导航系统中，多个敏感器和组件需要一起工作，每一部分都产生一些随机误

差。通常假定每一项随机误差都与其他任何一项误差无关，即各个误差项之间相互独

立。在综合许多误差源的影响时，仅仅对每一个独立的误差预估项进行简单的数学相

加，将会得到一个悲观的系统性能预测。在对系统许多独立的误差源进行综合时，系统

总性能的更准确的预测方法是分别计算各自的 1σ 误差的平方并求其和，即平方和的平

方根(RSS) 。因此，若町，吨，… ，(Tn 代表一组构成系统总误差的一些独立的误差，则总
误差可以通过下式得到:

σRSS = ~/玩 +σ; 十三 +σ: 

式中 :σ阳代表 1σ 的 RSS 误差。在惯性导航系统中，一个 RSS 位置误差可以由沿着轨迹

的误差(矶)和垂直于轨迹的误差(σy)来确定。假定所有误差对沿轨迹误差和垂直轨迹

误差的影响都服从高斯分布，则每一个误差特性都可以用高斯分布曲线表示。当对矶

和 σy 进行组合时，总的误差特性可以用一个概率椭圆来描述。在 σ=矶的特殊情况

下，概率椭圆变成概率圆。在数学术语中，概率半径分布可表示为

p(r) = 士XP(手)
式中 :σ 表示 z 和 y 误差的标准偏差。这就是瑞利( Rayleigh) 概率密度函数(图B. 2)0 r 

~(r) 二exp( -乒12σ2)

00一

......... I ....... . 
二".

E
二

000

一

飞…. 
一 O.

.... 
… O. .... 

…
00 

• 

. 
-'0 

lσ 

图8. 2 瑞利分布

' 

r 

365 



的取值位于 O 和 R 之间 ，P，( <R)可表示为

ι( 〈 R)=j〉(忡 =1-exp(25)
P,( <R) =0.5 表示当 R/σ= 1. 17741 时 50% 的困概率。这个圆的半径是前述 CEP
的 50%0

因此，50% CEP = 1. 17741σ。

读者可以参考任何概率理论的教科书，例如参考文献给出了本附录主要内容的更详
细的讨论。

参考文献
LATHI , B. P. : 

• An introduction to random signals and communication theo巧， (International TexÙKx现k Company , 1968) 

a 
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附录 C 惯性系统结构形式

实际的惯性导航系统可以采用不同的形式。但一般分为以下两种:

(1)稳定平台系统;

(2) 捷联系统。

尽管这两种系统在物理结构和计算方法上都有很大差异，但需要强调的是，它们的

基本原理和作用都是相同的。

稳定平台系统:

惯性器件安装在稳定的平台上;

惯性器件与运载体的转动隔离。

捷联系统:

惯性器件刚性地连接在运载体上;

惯性器件经受运载体转动速率的影响。

1. 稳定平台系统

惯性导航技术最早使用的是稳定平台技术。那时，敏感器的动态范围和计算机的计

算能力都不能满足捷联系统的要求。这种系统的核心是装载惯性器件、被称为平台的结

构。这种平台通过几个框架与运载体的转动隔离开，框架至少能提供 3 自由度的转动，

以使运载体与平台之间的角藕合降至最低。一般采用 3 个框架。

图 C.l 给出了三框架稳定平台惯性导航系统示意图。带有惯性器件的平台由 3 个

机械框架支撑。每一个框架可绕一个单轴自由转动;每一个单轴与相邻框架的自由轴相

互垂直。力矩电机用于产生相互之间的转动，而角传感器测量其相对方位。系统的设置

使得 3 个框架的敏感角与运载体相对于平台(基准)坐标系的滚转、俯仰、偏航相对应。

有时候需要附加第 4 个框架;这种情况主要用于高机动运载体，不管运载体处于什么方

力矩电机

角解算器

角解算器

图C. l 三框架稳定平台式惯性导航系统示意图
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位，平台总能保持与它隔离。例如，几年前研制的一种垂直发射制导武器试验产品就使

用了 4 轴框架，用于避免在作动态翻转机动时发生"框架锁定"现象。

这里展示的平台结构(图巳 1 )最大限度地减少了实施导航功能所需的计算量;这里

的导航功能指的是提供运载体相对于指定参考坐标系的位置、速度和姿态。由于平台及

3 个加速度计与参考坐标系保持一致，→般与当地地理轴(北、东、下)一致，因此，只需把

加速度计输出与重力项相加，再对导航方程进行积分即可得到在参考坐标系里的位置和

速度估值。平台的转动由一台陀螺仪检测，其输出通过力矩电机反馈，使相应的框架(平

台)作相反的转动，以维持其在空间的初始(固定)方位。对需要绕地球导航的系统，则需

要以地球的速率加上系统相对于地球运动引发的速率(转移率)来转动平台，使其与当地

水平坐标系保持一致。

需要说明的是，平台系统现在仍然很常用，特别是在舰船和潜艇那种需要在长时间

内进行精确导航(无辅助系统)的场合。

图C. 2 给出了稳定平台系统的功能框图 o i亥框图示出了构成一个稳定平台式惯性

导航系统的功能模块。重点展示惯性参考装置，它由惯性敏感器组成;敏感器安装在平

台上，由一套机械框架支撑，框架上带有相应的力短电机和角传感器。图C. 3 给出了稳

定平台的一张图片。可将框图与图C. 4 的等效捷联系统进行比较。

相对参考坐标系的比力测量值

地球速率+
转移速率伯值

姿态
+ 
航向

平台惯性参考装置

图C. 2 稳定平台惯性导航系统

图C. 3 马可尼 (Marconi) 稳定平台
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2. 捷联系统

在捷联系统中，惯性敏感器直接(或通过防震座)固定在运载体上，因而没有与运载

体的转动隔离开。这样，陀螺和加速度计就会经受运载体的全部动态影响。在计算导航

信息之前，惯性敏感器产生的信号在计算机里进行了解算。利用计算机建立并解算惯性

数据降低了惯性导航系统的机械复杂性，因而常常会降低成本、减小尺寸、提高可靠性。

需要强调的是，机械复杂性的降低是以计算复杂性的提高来实现的。

为了与图 C.2 的稳定平台结构进行比较，图巳 4 给出了捷联系统的主要功能模块。

平台系统的机械复杂性被捷联惯性参考装置额外的计算任务所取代，即姿态计算和比力

解算任务。姿态和航向通过计算获得，而不是由电气传感器直接提供。但在相应的惯性

参考装置之外，导航计算都是一样的，也就是说，两种系统都需要解算相同的方程。

相对运裁体坐标
系的比力测量值\\

相对参考坐标系
的比力测量值

置
-
度

位
4

速

捷联惯性参考装置

态
←
向

姿
4

航

图 C.4 捷联惯性导航系统

总而言之，稳定平台系统和捷联系统的基本原理和它们完成的功能都是相同的，它

们之间的差异(就功能上来说)只是用一个所描述的"分析平台"取代了机械平台。捷联

系统用计算复杂性取代了机械复杂性。

尽管本书的主要目的是介绍捷联导航的基本原理及其相关技术，但需要注意的是，

稳定平台系统是对捷联系统的一种精密的机械模拟。经常参照稳定平台系统，对更清楚

地理解捷联(分析)系统中很多过程的物理机理，是很有帮助的。
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附录 D GPS 与 GLONASS

卫星导航系统的比较

目前投入使用的有两种卫星导航系统:美国控制的系统称为 GPS( 也称为导航星) , 

俄罗斯的系统称为 GLONASS。两种系统有一些相似之处，如都由不超过 24 颗的一组卫

星组成，尽管每一组卫星的系统结构有些不同。两种系统还有一些其他的类似之处，但

其系统特性的差异足以影响它们的使用和全球覆盖。

在全球覆盖方面，两种系统的类似之处和差异的互补性使得有可能在组合系统中同

时使用两种系统，以提高导航性能。

1. 两种系统的比较

两种系统都是基于太空手段为用户提供精确导航所需的位置、速度和时间数据。每

一系统的目标是提供:

(1)昼夜导航数据;

(2) 全天候导航数据;

(3) 位于全地球表面(或靠近地球表面)的导航数据。

2. GPS 

该系统在空间有 21 颗工作卫星和 3 颗工作备用卫星，卫星处于 20180km 高度

的 6 条 12h 的轨道上，轨道之间的倾角为 55 0 。来自每一卫星的信息广播包括自身

精确位置和时钟精度的数据，以及与该组中其他卫星相对位置(即年历)的不太精确

的信息。

该系统有一个控制部分，包括监控站和一个主控站，对每一卫星的轨道参数进行精

密测量。该数据发给每一卫星，再转发给用户。

用户部分包括跟踪卫星所需的设备(能看到卫星的接收机) ，以获取导航数据。

GPS 卫星在 L 波段使用两个载波频率，称为 L. (1575. 42MHz) 和 L2 (1227. 6MHz) 。

每一个信号由精确定位服务(PPS 或 P)信号(10. 23MHz)或者标准定位服务(SPS)( 也称

粗测/捕获码一-C/A)信号(1. 023MHz) 或者两者进行调制。这种二元信号由 P码或 C/

A 码产生，这两种码是加在 50b/s 数据的模 20 P 码和 C/A 码以 90。相位差加在 L. 上。

注意 ，L2 信号上只有 P 码。

P码是一个伪随机序列，周期是一周。而 C/A 码的周期是 lms，且有一个哥尔德码。

接收机复制这两种码或其中的一种，传送时间由一个偏置获得;偏置在该位置产生，以使

当地产生的编码与卫星发射的编码同步。 C/A 码是来自一组哥尔德码的一个 lMHz 、

1. 023b 的序列，它以 lms 的间隔重复，使得接收机能够快速从接收信号中搜索、锁定。

P(r)码是一个 IOMHz 信号。捕获 P( v) 码的接收机技术才刚刚可用，但价格较贵，起能
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多。 C/A 码设计的初衷是快速捕获时间，以便能够建立 P(v) 码的位置。然而， P 码提供
的精度比仅采用 C/A 码高出两三倍。

美国国防部通过一种称为选择使用(SA) 的技术来控制导航数据的精度;利用这种技
术，卫星信号受到了污染。授权用户会得到恢复卫星原始信号所需的算法。这种技术引

起的精度降低一般在 1∞m 的量级，为此，也产生了一些用以找回损失精度的技术，其中
包括相对和差分 GPS。

差分 GPS 技术的原理，是利用下面这样一个事实 :GPS 测量中导航误差的相当

部分来自缓慢变化的偏差。而且，这些偏差在距离与时间上都与一组接收机相互有
关联。因此，如果两个或更多的处于不同位置的接收机同时工作，而且知道其中一

个接收机的位置，那么，就可以根据一个接收机的位置信息来产生对测量值的实时
纠正，并应用到其他接收机测量值上。显然，要使用这种技术，每一个接收机之间需

要有数据链。

3. GLONASS 

它的空间部分由一组 24 颗卫星组成，高度为 191∞km，周期为 llh15min。卫星位于

3 个轨道平面，相对倾角 64.80。这些卫星也播送自己的精确位置和其他卫星的不太精确
的位置。传送的数据是以地球为中心的地球固定坐标系的坐标值和外推值，而不是 GPS
使用的轨道参数。

地面控制部分及其功能都与 GPS 系统类似。用户部分也是用一个接收机或一组接

收机跟踪卫星。

每一卫星使用 L 波段的两个载频，但频率各不相同。 Ll 的频率范围 1602. 5625MHz-

1615.5MHz，中间跳频间隔为 O.5625MHz ， L2 的频率范围 1246. 4375MHz -1256. 5MHz ，中

间跳频间隔为 O.4375MHz。每一信号用与 GPS 信号类似的方法进行调制 :P 码调制是

5. l1 MHz ,C/ A 码是 O.511MHz。二元信号也是用相同的方法产生。但 P 码伪随机序列

的周期是 Is，而相应的 C/A 码的周期是 lms，并以 90。的相位差加于 Lt 信号。 P 码也是

仅存在于 L2 信号中。
GLONASS 所有卫星都使用一个编码，而每一个 GPS 卫星都有自己单独的编码。导

航功能与前面介绍的 GPS 系统一样。目前，系统没有污染传送卫星数据的选择使用功

能，其导航精度高于 GPS 的标准定位服务。

表 D.l 比较了两种卫星导航系统的特性。

表 D. 1 两种卫星导航系统的特性比较

GPS GLONASS 

位于6 个轨道平丽的 24 颗卫星，周期约为 12h ，倾角 550
位于 3 个轨道平面的 24 颗卫星，周期约为 llh15min ，倾 l

角约 65 0

扩展频谱系统 扩展频谱系统

码分多路技术 频分多路技术

带选择使用功能的 C/A 码和 P码 不带选择使用功能的 ClA 码和 P码
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(续)

GPS GIρNASS 

播送卫星轨道参数，每小时更新
播送卫星以地球为中心的地球固定坐标系的位置、速度

和加速度，每 O.5h 更新

WGS..ß4 地球模型(地球为中心、地球固定参考坐标系)
苏联地球中心坐标系统.SGS-90 或 PZ拥地球模型(地

球为中心、地球固定参考坐标系)

与通用协调时间同步的 GPS 时间(美国海军天文台) 与通用协调时间(莫斯科)同步的 GWNASS 时间

两种系统卫星所处的轨道平面的不同，产生了对地球覆盖的不同。 GPS 对中纬度的

覆盖非常好，而 GLONASS 对更高纬度的覆盖较好。

目前有一些方案，使用户能够组合来自两种系统的信息。其好处是:

(1)在冷起动模式快速捕获，因为有更多的卫星可以利用;

(2) 在受阻挡的环境有更好的覆盖，因为有更多的卫星可以利用;

(3) 精度改善;

(4) 系统完整性提高，因为用户不依赖单一的导航系统及其连续使用;

(5 )一体化使用。

对 GPS 和 GLONASS 的组合模式，有一个时间同步和定义要求，因为两种系统使用的

时钟时基不同。在只使用 GPS 接收机或只使用 GLONASS 接收机的情况下，所有测量都

包括一个相对于 GPS 或 GLONASS 时间的接收机时钟误差。该误差对来自给定卫星系统

的所有测量都是通用的，因此，它只影响时间估算，但不会影响位置和速度估算。但在双

星组合导航系统中，有些测量将包括 GPS 到接收机的时钟误差，而另一些测量则包括

GLONASS 到接收机的时钟误差。因此，在一体化使用中，需要知道或导出 GPS 与 GLO

NASS 之间的时间参照关系，以形成可接受的位置和速度的估算。

该因素通常在"双接收机"时钟偏置中予以考虑。卡尔曼滤波器的状态矢量可增加

2 斗，以考虑另外的未知参数。纠正这一问题的另外一种方法，是把所有测量与 GPS( 或

GLONASS) 时基关联起来，这需要在进行测量前知道接收机到时钟的相对偏置。

GPS 与通用时间(UT)标准有关联，而 GLONASS 系统与莫斯科时间有关联。分析表

明，其差异可以达到几微秒，这对利用双星系统进行的位置和速度测量来说是极其显著

的。双星工作模式的另一个重要问题，是两星系统采用的参考坐标系不同。如前所述，

GPS 使用 WGS -84 椭圆地球，而 GLONASS 使用 SGS -90(也称为 PZ -90)地球模型。同

样，两种系统的这一差异可用合适的转换矩阵来解决;转换炬阵把数据转到相同的参

考系。

利用两星系统数据能实现的整体精度取决于:

(1)位置误差放大因子比单一系统的改善及单一系统精度差异的共同影响;

(2) 两个时基参考系之间的残留误差。

两种系统的组合使用使系统的完整性显著提高，精度得到改善。主要问题是确定任

何降低导航精度的不良数据。可使用高度集成化的系统结构，以充分利用来自两个系统

的数据。可把单独的卫星通道任意分配给两种系统的任何一颗卫星。
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表 D.2 给出了双星组合系统与单星系统相比的优缺点。

表 D.2 月1星组合系统与单星系统相比较的优缺点

优 点 缺 点

更好的精度，因为: 接收机更复杂，处理更复杂

(1)在各种纬度覆盖更好

(2) 几何学特性更好

(3) GLONASS 的性能不受选择使用技术的影响

由于卫星更多，系统整体性提高 GLONASS 未来的可用性和可靠性都不确定

由于任何时刻可选的卫星较多，可用性提高 GLONASS 不受"西方"控制

不受美国国防部的控制

显然，有些缺点将随着加利略系统的引人得到解决。另外，加利略系统与 GPS 系统

兼容。
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标量符号

a z 

α y 

α z 

Bfx ,Brr ,Bú 

B萨 ， Bgy ， Bgr

B... ,B.". 
C 

C 
V 

f 
A 
A 
fo 
g 

h 

H 

I 

L 

尺 ，Mr ,M% 

nx ,nr 
p 

q 

r 

Ro 

5x ,5r 
t 

VN 

V E 

Vo 

374 

8t 

8φ 

8θ 

符号表

沿运载体 z 轴的加速度值

沿运载体 y轴的加速度值

沿运载体z 轴的加速度值

惯性敏感器与 g无关的零偏系数

陀螺仪与 g 有关的零偏系数

陀螺仪非等弹性零偏系数

光速

方向余弦矩阵的元素

比力的值(作用在运载体单位质量上不包含重力的力)

比力的北向分量

比力的东向分量

比力的垂直分量

地球重力加速度的值

地表高度

角动量

转动惯量

经度

纬度

惯性敏感器交叉藕合系数

惯性敏感器零均值随机零偏

滚动角速率

俯仰角速率

偏航角速率

地球平均曲率半径

敏感器标度因数误差

时间

北向速度

东向速度

垂直速度

时间增量

滚转角增量

俯仰角增量



偏航角增量

当地重力矢量沿子午线的偏差角

当地重力矢量垂直于子午线的偏差角

液转欧拉角

俯仰欧拉角

偏航欧拉角

圆周率

运载体相对于导航坐标系的液转角速率

运载体相对于导航坐标系的俯仰角速率

运载体相对于导航坐标系的偏航角速率

陀螺仪章动频率

陀螺仪转子自转角速率

地球自转角速率

M
t
s
η
φ
o
ψ
τ
 
盹
ω
y吼
叫
"
叫
。

运载体相对于惯性参考坐标系的加速度

比力

质量引力矢量

当地重力矢量

角动量矢量

沿坐标系 Z 轴的单位矢量

沿坐标系 y 轴的单位矢量

沿坐标系 z 轴的单位矢量

四元数[α b c dJ 

位置矢量

作用于运载体的力矩

运载体相对于惯性参考坐标系的速度

运载体相对于地球的速度(地速)

角矢量(矶 σy σJ 

陀螺进动角速度

地球相对于惯性参考坐标系的转动角速度

运载体相对于惯性参考坐标系的转动角速度

运载体相对于地球坐标系的转动角速度

导航坐标系相对于惯性参考坐标系的转动角速度

导航坐标系相对于地球坐标系的转动角速度

游动方位坐标系相对于地球坐标系的转动角速度

矢量符号

Q , 

f 
g 

gJ 
H 

J 
k 

叭

V
e
σ

(IJ 

t.cJie 

(lJib 

(lJeb 

(cJ in 

(lJen 

ωew 

qrT 

方向余弦矩阵，表示真实的参考坐标系与估计的参考坐标系之
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矩阵符号

B 



C~ 

C~ 

C~ 

CW 

。ib

fleb 

flnb 

flew 

ψ 

其他符号

x 

间的变换关系

运载体坐标系到惯性参考坐标系的方向余弦矩阵

运载体坐标系到地球坐标系的方向余弦矩阵

运载体坐标系到导航坐标系的方向余弦矩阵

地球坐标系到游动方位坐标系的方向余弦矩阵

运载体相对于惯性坐标系的转动角速度构成的斜对称阵

运载体相对于地球坐标系的转动角速度构成的斜对称阵

运载体相对于导航坐标系的转动角速度构成的斜对称阵

游动方位坐标系相对于地球坐标系的转动角速度构成的斜对

称阵

转动角增量构成的斜对称阵

矢量叉乘

测量值

估计值

四元数乘积

* 矢量的复共辄表示

其余的符号在章节中出现处定义。
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术语简介

即使是简单、普通的惯性导航系统也要依赖于复杂的技术来实现。因此不可避免地

要使用大量专业术语。本表对本书中所用的主要术语加以说明，并按字母顺序进行

排列。

加速度计

加速度计用来测量运载体的平移运动。通常，加速度计包含一个经由弹簧约束在仪

表壳体内的检测质量块。它通过检测质量块的位移变化来测量运载体的加速度。实际

上加速度计测量的是作用在运载体单位质量上的不包含引力的力，即比力。

辅助技术

辅助技术是一种利用外部的测量信息来提高惯性导航系统性能的技术。辅助信息

源可以来自运载体的外部或运载体上另外的传感器。前者的一个例子是，在近距战术导

弹中，利用外部跟踪雷达提供的位置信息，定时地对惯性导航系统进行更新。在后者的

情况，机载多普勒雷达或气压高度表可用来提供一些用于惯性导航的辅助信息。由于用

于组合的测量数据具有不同的特性，因此常常需要使用复杂的卡尔曼滤波技术对其进行

处理以取得最优的效果。

注:来自惯性导航系统的数据也可作为其他敏感器的辅助信息，例如卫星导航系统。

算法

算法是指能够在有限步骤内解决问题的自动化过程，这个过程表现为能够在计算机

内编程的一系列数学指令。

对准

对准是确定惯性导航系统的测量轴相对于选定参考坐标系轴向的初始方位的过程，

也就是说，对准是用来确定测量轴系和参考坐标系之间的角度的过程。系统开始导航之

前必须进行对准。对准精度至关重要，因为它会对惯导系统或应用航迹推算技术实现导

航的系统性能产生严重影响。惯导系统在初始对准之后，在导航过程中持续计算敏感器

方位。

姿态与航向参考系统

姿态与航向参考系统正如它名字所示，用来提供运载体的航向和姿态信息。它和惯

性导航系统非常相似，但它不提供运载体的速度和位置信息。通常情况下它所用敏感器

的精度较低，因而价格也较低。姿态与航向参考系统经常与其他传感器(例如多普勒雷
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达)组合使用来构成一个完整的导航系统。多普勒雷达提供的地速测量值，可分解到姿

态与航向参考系统所确定的导航坐标系中，对这些速度分量进行积分就可得到运载体的

位置。

零偏

零偏指的是惯性敏感器测量值的偏移。例如陀螺仪输出绕给定轴向的转动角速度

的测量值，陀螺仪的输出量等于与转动角速度成比例的电压或电流，再加上敏感器各种

非理想因素导致的零偏项。

标定

标定是指确定惯性敏感器输出电信号的准确值(和含义)的过程。例如，电信号产生

lmV 的变化可表示一个给定的转动角速度或给定的比力加速度。

补偿

所有经受系统误差影响的敏感器都可以通过误差补偿技术来消除其影响。例如，如

果已知陀螺仪漂移随温度的变化规律，就可以在下列条件下对漂移进行补偿:

(1)它是系统误差:

(2) 已知测量时的温度;

(3) 已知标定时的温度;

(4) 已知温度变化对测量电信号的影响。

有了这些信息，就可以对陀螺仪的输出信息进行补偿，获得实际的转角或转动速率。

相似原理也适用于其他类型的惯性敏感器或系统误差补偿中。

航迹推算系统

航迹推算系统是从运载体一个已知的位置信息开始，根据该位置运载体的速度、航

向等信息来对位置信息进行连续更新的一种导航系统。航迹推算系统的一个简单应用，

是利用罗盘航向仪和其他设备(如里程表)进行组合，测量运载体在地面上的航行距离。

惯性导航系统也利用航迹推算原理进行工作。航迹推算系统的初始位置精度、速度精度

和航向信息精度对其导航精度影响很大。

方向余弦

方向余弦是指两个矢量之间夹角的余弦。一个矢量相对于给定坐标系的方位可以

通过矢量与坐标系轴向的 3 个夹角的方向余弦来表示。运载体坐标系相对于给定的参

考坐标系的姿态可以用一个 3 x3 阶的方向余弦矩阵确定。矩阵的列表示运载体坐标系

坐标轴的单位矢量沿参考坐标系坐标轴的投影。

漂移

漂移是指敏感器误差或系统误差随时间的变化率。例如，一个机械位移陀螺提供相

对于陀螺自转轴的运载体姿态信息。由于作用在转子上的有害力矩的影响，自转轴的方
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向会随时间变化。因此敏感器测量的姿态信息包含了陀螺的漂移，单位为。/h。

在惯性导航系统中，由于系统的各种误差，位置估计值会随时间漂移。因此，通常用

位置漂移量的大小来衡量导航系统的性能，位置漂移的单位为 n mile/h。

欧拉角

运载体相对于给定参考坐标系的姿态，可以通过绕不同坐标轴的 3 次连续转动来确

定。因此，一个参考坐标系到运载体坐标系的转换关系可以表示如下:

绕参考坐标系 z 轴转动 ψ 角;

绕新坐标系的 y轴转动 θ 角;

绕新坐标系的 z 轴转动 φ 角。

这里 ψ ，(J ， φ 表示转动的欧拉角。当然也可以用这 3 个角的反向转动来表示运载体坐标

系到参考坐标系的转换。

这 3 个角度对应于稳定平台的一组机械框架的测量值，稳定平台的铀系表示参考坐

标系，它的外框通过轴承连接在运载体上。转动的次序很重要且应与框架的转动顺序

相符。

力反馈

力反馈是用来使仪表的敏感元件(如加速度计的检测质量或陀螺的转子)回到相对

于仪表壳体零位的方法。零位的确定和测量精度远远高于位移的测量精度。在一些敏

感器中，利用电磁装置使敏感元件回到它的零位，此时流过电磁线圈的电流的大小通常

与测量值成比例。

重力模型

重力模型是导航系统所感受的万有引力的数学表示。必须通过它将加速度计测量

的比力信息转换为真实的加速度。这无论是对近地面导航的运载体还是星际空间导航

的运载体都是非常重要的。在近地面导航中，地球引力计算的精度和复杂性与导航系统

的精度要求有关。对非常精确的导航，需要考虑广义重力数学模型中重力矢量的局部变

化或异常。

制导

制导是指直接控制飞行器沿预先设定的轨迹飞行的过程。例如，考虑以恒定速度飞

行的运载体，要求它沿两点间直线轨迹飞行。这样可以合理地推算出运载体在飞行过程

中任意时刻应处的位置。根据飞行器的测量位置和期望位置的不同，产生制导指令。这

些指令传送给空气动力操纵面，产生飞行器的运动，来消除探测到的飞行轨迹和预定飞

行轨迹的不同，以此确保飞行器按要求的轨迹飞行。这种制导模式常用于战略弹道导弹

或远距的战术制导武器。

陀螺仪

在一个惯性系统中，这些敏感器常用于测量运载体的转动。通常情况下，这类敏感

379 



器采用机械装置的形式，依靠旋转质量的惯性来进行测量。例如一个自由(两轴)陀螺

仪，其自转轴在空间趋于保持恒定，因而可以测量两个正交轴(与自转轴垂直并互相垂

直)的角运动。陀螺仪输出运载体相对惯性空间转角的测量值。单轴机械陀螺通常用来
测量运载体相对惯性空间的转动角速率。

根据不同的物理现象制造了许多不同类型的陀螺仪。如光学陀螺，利用萨格纳效

应，通过测量反向传播的两柬光之间的物理差别，来测量角度或角速度。振动敏感器用

来测量作用在经受线振动和转动的质量块上的哥氏力。

校准

校准是指仪表壳体轴的相对定向。

惯性制导

惯性制导是利用来自惯性导航系统的速度、位置和姿态信息进行的制导。它与惯性

导航的差别涉及运载体的位置、速度矢量以及姿态在参考坐标系中的定义。

惯性测量装置

全惯性导航系统的子装置，它由惯性敏感器组件和仪表电路以及电源组件构成。惯

性测量装置常包含敏感器的信息处理电路和用来对敏感器输出的测量信息进行零位补

偿的微处理器。

惯性导航

利用惯性敏感器的测量信息来获得运载体位置、速度、姿态和航向的导航方法。这

种导航方法广泛应用于飞机、导弹、空间飞行器、船舶、潜艇和地面车辆。

组合导航

组合导航对来自两个或多个导航系统、具有互补误差特性的信息进行组合，以使组

合系统的性能比其中任何一个独立的子系统都更为优越。典型的应用，如利用来自地面

发射站或卫星的定位信息、地形参考系统、场景匹配技术来增强惯性导航系统的信息。

组合系统

这种系统对来自不同独立源或技术的惯性数据进行组合。如松藕合系统本质上是独

立的，它仅在输出端对系统信息进行组合。而紧搞合系统则尽可能在先期阶段对惯性数

据进行组合，以提高系统的性能，但它具有很少的冗余功能。

微型加工机电系统(MEMS)

MEMS 是指微机电系统技术，它利用哥氏原理来测量角运动，通过检测质量的线位

移来测量加速度。这种仪表以硅或石英晶体作为原材料，使用半导体加工工艺制造。

性能

安装在运载体上的惯性导航系统在飞行过程中的导航精度，取决于导航开始时给
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系统提供的数据精度(即对准精度)、导航系统所用惯性敏感器的性能以及导航计算所

能达到的精度。由于系统的误差随时间积累，通常用导航精度随时间的漂移来表示导

航系统的性能。常用 o mile/h 来表示系统漂移，虽然误差的增长并不是时间的线性

函数。

"全惯性"性能通常指用于导航的敏感器所产生的导航精度小于 10 mile/h。这样的

系统对陀螺和加速度计的典型要求为:陀螺漂移率为 O.OI O/h 或精度更高，加速度计的

测量精度为 1∞问。在战术应用中，有时会用到"次惯性"这个术语，这种系统用于短时

间的导航，或仅用于提供姿态参考。"次惯性"系统对陀螺和加速度计漂移的典型要求分

别为 I O/h 和 lmg。这样的敏感器用于"全惯性"导航系统时产生的误差增长大约为 ln

mile/mio。

定位系统

这类系统通过测量相对于已知点的位置进行工作。它依赖于对已知点处物体、效应

或发射信号的观测。只要已知物体和效应可以观测，这类系统就可以用在运行过程中的

任意时刻启动来确定自身的位置。导航技术最早的应用形式就是通过观测和识别来进

行导航。有许多技术，包括主动和被动的，可以用来确定观测者的位置。例如，许多信号

来自固定的无线电信标，如台卡导航系统(DECCA) 、奥米伽系统(OMEGA) 、罗兰远距导

航系统(LORAN) ;有的信号来自环绕地球转动的卫星，如全球定位系统( GPS) 或 GLO

NASS。地形参照系统也属于这类系统。接收到的信号用来获得位置的更新值，并且当前

位置与前一次位置估值之间相互独立。通常，这种方案只提供离散时间间隔的导航数

据，而不像航迹推算系统那样提供连续的导航数据，尽管定位系统根据已知的前期信息，

也可以使用一些外推的方法来确定位置。

四元鼓

四元数是→种四参数的姿态表示方法。四元数姿态表达式使得通过绕参考坐标系

内一个矢量的一次转动，实现从一个坐标系到另一个坐标系的转换。四元数的 4 个元素

是该矢量方向和转动量的函数。

参考坐标系

参考坐标系用来作为惯性导航系统测量或估值基准的轴系。参考坐标系可以

是由 3 根正交轴定义的直角坐标系或极坐标系。各种参考坐标系已在本书中介绍。

惯性参考坐标系是一种相对于空间固定(即相对于恒星静止)的坐标系。对于近地

面导航的系统，选用地理坐标系作为参考坐标系，它以极坐标的形式提供所在位置

的经度、纬度和距地面的高度。此外，也常使用当地垂直地理坐标系作为参考坐标

系，它是由沿北向、东向和当地垂线方向(向下)相互正交的 3 根轴建立的笛卡儿坐

标系。

解算

解算是当一个矢量在→个坐标系中以分量形式给定时，用来计算该矢量在给定参考
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坐标系中各个分量的一种数学过程。在捷联惯性导航系统中，需要把加速度计测量的沿

载体坐标系轴向的比力测量值，解算到选定的导航坐标系中。对解算过的比力测量值进

行积分就得到载体在参考坐标系中的速度和位置。姿态可以通过不同的数学方法得到，

如欧拉角法、方向余弦法或四元数法。

这个词语也用于惯性敏感器，指敏感器所能检测或分辨的测量值的最小变化量。如

某种陀螺仪能测量或分辨 1"的角运动。

卫星导航

许多现代导航设备依靠绕地球运动的一组卫星传递的无线电数据来进行导航。卫

星导航利用无线电数据传播的时间顺序，通过三角学原理，来确定接收端的位置。如美

国的 GPS、俄罗斯的 GLONASS 和欧洲未来的伽利略系统。

由于 GPS 的基本精度被系统的控制者故意降低，因此使用者采用了不同的技术来提

高 GPS 的精度。相对 GPS 指提供两个 GPS 接收机高精度的相对位置信息的技术，尽管

每个接收机的绝对位置信息并不十分清楚。这种技术是相对于绝对 GPS 和差分 GPS 而

言的。绝对 GPS 系统利用单个接收机来确定导航估计值;差分 GPS 利用与已知位置接收

机的联系，对一单独接收机的绝对测量值进行校正。差分技术可用于通过如前所述的数

据链来对与测量位置相连的一组 GPS 接收机进行校正。

标度因数

惯性敏感器的标度因数是指输出信号和其测量值之间的相互关系。例如，以模拟量

输出的陀螺仪的标度因数可以用多少毫伏每度每秒(mV/(O)/s) 的形式来表示。

稳定平台

惯性导航技术的最初应用是稳定平台技术。稳定平台至今仍在普遍使用，尤其

是在船舶、潜艇这些导航精度要求高、无辅助手段、长时间航行的运载体上。这种系

统的核心是被称做平台的结构，惯性器件安装在它上面。平台利用几个框架来提供

至少 3 个转动自由度，隔离了运载体的角运动，同时将运载体和平台的藕合减小到

最少。

这些框架的运动由力矩电机来控制，力矩电机根据陀螺提供的信息来工作。额外的

框架可用于某些具体的需求，尤其在非常敏捷的运载体上用来防止框架锁定。

最初的被称做几何系统的实际应用，通过至少 5 个框架以模拟量的形式提供基本的

导航数据，包括经度、纬度、滚转、俯仰、偏航等信息。这些角度可以直接从各个框架的角

位移得到。这种机械构造提供 2 个参考坐标系一一惯性非转动坐标系和当地导航坐

标系。

几何系统被所请的半解析系统所取代。这种系统建立几何系统提供的两种参考坐

标系中的一种。通常，半解析系统利用 3 个框架将运载体运动和稳定平台的藕合减小到

最少。经度和纬度坐标在计算机中进行运算。与几何系统一样，攘转、俯仰和偏航可以

从框架的相对位置推导。这种系统使用了多种不同的机械装置，一些用来建立惯性非转

动参考坐标系，如空间稳定系统;另一种常用于近地面导航的系统选用当地水平坐标系，
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陀螺、和加速度计的两根输入轴被强制保持在水平面内，因此避免了直接计算重力场

矢量。

捷联系统

捷联系统中惯性敏感器直接与运载体国连，因此不能隔离运载体的角运动。这样的

系统有时称为解析系统。惯性敏感器产生的信息在进行导航计算之前，先在计算机中进

行数学解算。用计算机来建立和解算惯性数据减小了惯性导航系统的机械复杂性，并相

应地减小了系统的成本和尺寸，增加了系统的可靠性。

次惯性系统

此系统参见"性能"。
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