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摘要：为研究捷联惯导系统短时间导航精度，建立了导航误差数学模型，分析了惯性器件误差对系统导航精度的影响。

应用捷联惯性导航原理，针对系统短时间导航的特点，简化了载体在导航坐标系的导航方程；由惯性器件安装误差与陀

螺仪等效零漂经过方向余弦矩阵变换建立载体姿态误差方程；结合导航方程、姿态误差方程与惯性器件误差推导出载体

速度误差与位置误差数学模型。在此基础上，建立了误差状态空间方程与误差模型框图。在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下建

立了误差数学模型计算模块，用捷联惯导算法与误差模型共同解算地面１５０ｓ导航试验数据。结果表明：导航系犡轴的

相对系统误差＜２０％，犢 轴、犣轴的相对系统误差＜４％，验证了误差数学模型的正确性。此外，分析了加速度计精度的

变化对短时间工作的捷联惯导系统导航误差产生的基本影响。
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１　引　言

　　捷联惯导系统已被广泛应用各种飞行器、舰

船及车辆。在实际导航系统中，惯性器件、器件安

装以及系统的工程实现都不可避免地存在误差，

从而使综合导航信息具有一定误差。因此，在确

定捷联惯导系统作为导航系统之后，需要对可接

受的对准误差与器件误差的大小进行分配和估

算。现有关于捷联惯导系统误差方面的研究都是

基于导航系统工作时间长的特点，如文献［１］对舰

船用捷联惯导系统进行误差分析，得出陀螺引起

的经纬度误差呈振荡性质；文献［２］建立了长时间

导航用捷联惯导系统误差状态方程，并分析了单

通道误差传播模型，推导出解析解；文献［３］对单

通道误差模型解析解进行蒙特卡洛仿真，分析了

各误差源对导航精度的影响；文献［４］分析了动基

座下惯导系统误差方程，利用 Ｋａｌｍａｎ滤波方法

估计惯导系统的误差与惯性传感器的误差。本文

针对系统导航时间短的特点，简化捷联惯导系统

的导航方程，推导出了惯性器件安装误差、陀螺仪

等效零漂及加速度计等效零位误差等引起的导航

系统姿态误差、速度误差及位置误差模型，分析了

惯性器件误差对导航误差的影响。在短时间工作

捷联惯导系统初期设计过程中，误差模型为导航

系统精度分析、误差分配及器件选择提供了依据。

２　捷联惯导系统误差模型建立

２．１　坐标系定义

根据实际分析的需要，从载体坐标系，经导航

坐标系、地球坐标系到惯性坐标系建立了４个坐

标系，如图１、图２所示，各坐标系（右手坐标系）

定义如下［５］。

２．１．１　犐（犡ｉ，犢ｉ，犣ｉ）—惯性坐标系

原点犐选在地球的重心，犣ｉ轴与地球自转轴

重合，向北为正；犡ｉ轴与犢ｉ轴在赤道面上，定义

犡ｉ轴指向春分点，犢ｉ轴与以上两轴形成右手系。

惯性坐标系与时间无关，是相对惯性空间无任何

运动的一个理想坐标系，该坐标系也称地球固定

坐标系。

２．１．２　犈（犡ｅ，犢ｅ，犣ｅ）—地球坐标系

原点犈位于地球中心，坐标轴与地球固连，

轴向定义为犡ｅ，犢ｅ与犣ｅ，犣ｅ沿地球极轴方向；犡ｅ

轴沿格林尼治子午面与地球赤道平面的交线；犢ｅ

垂直于犈狓狕平面，其方向按右手坐标系确定。地

球坐标系相对于惯性坐标系绕犣ｅ 轴以角速度Ω

转动。

２．１．３　犅（犡ｂ，犢ｂ，犣ｂ）—载体坐标系

原点犅选在飞行器瞬时质心上；犡ｂ 轴与飞

行器纵轴重合，指向飞行器头部为正；犢ｂ 轴位于

飞行器纵向对称面内且与犡ｂ 轴垂直，指向上为

正；犣ｂ轴垂直于犅狓狔平面，其方向按右手坐标系确

定。

２．１．４　犖（犡ｎ，犢ｎ，犣ｎ）—导航坐标系

原点犖 选在飞行器发射点；犡ｎ 轴位于水平

面内，指向正东为正；犢ｎ轴位于水平面内，指向正

北为正；犣ｎ 轴垂直于犖狓狔平面，其方向按右手坐

标系定义。

图１　参考坐标系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｒａｍｅｓ

图２　载体坐标系

Ｆｉｇ．２　Ｂｏｄｙｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｒａｍｅ
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２．２　捷联惯导系统导航方程

导航坐标系中，载体相对于地球的速度用狏狀犲

表示，其导航方程为［６］：

狏ｎｅ＝犆
ｎ
ｂ犳
ｂ－［２ω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ］×狏

ｎ
ｅ＋犵

ｎ
ｌ， （１）

式中：

犆ｎｂ是载体坐标系到导航坐标系的方向余弦

矩阵；

犳
ｂ是测量的载体比力矢量；

ω
ｎ
ｉｅ是导航坐标系中地球坐标系相对于惯性

坐标系的旋转角速度矢量；

ω
ｎ
ｅ狀是导航坐标系中导航坐标系相对于地球

坐标系的旋转角速度矢量；

犵
ｎ
ｌ 是当地重力矢量。

对于导航时间＜１０ｍｉｎ的捷联惯导系统，地

球自转及导航坐标系相对于地球坐标系的旋转对

姿态计算过程的影响可以忽略；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，姿态角可以经根据陀螺测得的转动速率

进行计算［７］。载体在导航系中的导航方程可以简

化为：

狏ｎｅ＝犆
ｎ
ｂ犳
ｂ＋犵

ｎ
ｌ， （２）

２．３　姿态误差

惯性测量单元相对于导航坐标系的取向可以

用方向余弦矩阵犆ｎｂ 表示。估算的姿态矩阵犆
槇ｎ
ｂ可

以用真实的方向余弦矩阵犆ｎｂ表示：

犆
槇ｎ
ｂ＝犅犆

ｎ
ｂ， （３）

式中：犅表示从真实参考坐标系到估算坐标系的

变换矩阵，即存储在惯导计算机中的参考坐标系

对准误差。

对于较小的失准角，矩阵犅可以近似用如下

所示的斜对称矩阵表示：

犅＝［犐－ψ］， （４）

式中：犐是一个３×３的单位矩阵；

ψ为姿态误差斜对称矩阵，可以用下式表示：

ψ＝

０ －δγ δα

δγ ０ －δβ

－δα δβ

熿

燀

燄

燅０

， （５）

式中：δα为绕犡狀 轴的姿态误差；δβ为绕犢狀 轴的

姿态误差；δγ为绕犣狀 轴的姿态误差；

估算的方向余弦矩阵为：

犆
槇ｎ
ｂ＝［犐－ψ］犆

ｎ
ｂ， （６）

整理后得：

ψ＝犐－犆
槇ｎ
ｂ犆
ｎＴ
ｂ ， （７）

对式（７）求导：

ψ＝－犆
槇ｎ
ｂ

·

犆ｎＴｂ －犆
槇ｎ
ｂ犆
ｎＴ
ｂ

·

， （８）

方向余弦矩阵的传递方程可以表示为：

犆ｎｂ
·

＝犆ｎｂΩ
ｂ
ｉｂ， （９）

其中：Ω
ｂ
ｉｂ为载体相对于惯性坐标系的角速度ω

ｂ
ｉｂ

构成的斜对称矩阵。

同理：

犆
槇ｎ
ｂ

·

＝犆
槇ｎ
ｂΩ

ｂ槇
ｉｂ， （１０）

Ω
ｂ
ｉｂ＝－Ω

ｂＴ
ｉｂ， （１１）

将式（９）、（１０）、（１１）代入上式（８）得：

ψ＝－犆
槇ｎ
ｂΩ

ｂ槇
ｉｂ犆

ｎＴ
ｂ －犆

槇ｎ
ｂ（犆

ｎ
ｂΩ

ｂ
ｉｂ）

Ｔ＝

－犆
槇ｎ
ｂΩ

ｂ槇
ｉｂ犆

ｎＴ
ｂ ＋犆

槇ｎ
ｂΩ

ｂ
ｉｂ犆

ｎＴ
ｂ ＝

－犆
槇ｎ
ｂ（Ω

ｂ槇
ｉｂ－Ω

ｂ
ｉｂ）犆

ｎＴ
ｂ ＝

－［犐－ψ］犆
ｎ
ｂ（Ω

ｂ槇
ｉｂ－Ω

ｂ
ｉｂ）犆

ｎＴ
ｂ ＝

－犆ｎｂ（Ω
ｂ槇
ｉｂ－Ω

ｂ
ｉｂ）犆

ｎＴ
ｂ ＋ψ犆

ｎ
ｂ（Ω

ｂ槇
ｉｂ－Ω

ｂ
ｉｂ）犆

ｎＴ
ｂ ，（１２）

设定δΩ
ｂ
ｉｂ＝Ω

ｂ槇
ｉｂ－Ω

ｂ
ｉｂ，并忽略误差乘积项，

得：

ψ≈－犆
ｎ
ｂ（δΩ

ｂ
ｉｂ）犆

ｎＴ
ｂ ， （１３）

表示为矢量形式为：

ψ≈－犆
ｎ
ｂδω

ｂ
ｉｂ， （１４）

式中：δω
ｂ
ｉｂ为载体系陀螺等效零漂矢量。

２．４　速度误差与位置误差

速度误差方程可用导航方程表示：

狏＝犆ｎｂ犳
ｂ＋犵

ｎ
ｌ， （１５）

估算的速度可以假定按下式进行传播，其中

估算值用～号表示：

珓狏
·

＝犆
槇ｎ
ｂ犳
槇ｂ＋犵

ｎ槇
ｌ， （１６）

对式（１５）与式（１６）进行差分计算，得：

δ狏＝珓狏
·

－狏＝

（犆
槇ｎ
ｂ犳
槇ｂ＋犵

ｎ槇
ｌ）－（犆

ｎ
ｂ犳
ｂ＋犵

ｎ
ｌ）＝

（犆
槇ｎ
ｂ－犆

ｎ
ｂ犳
ｂ）＋（犵

ｎ槇
ｌ－犵

ｎ
ｌ）， （１７）

将式（６）代入式（１７），得：

δ狏＝（［犐－ψ］犆
ｎ
ｂ犳
槇ｂ－犆ｎｂ犳

ｂ）＋（犵
ｎ槇
ｌ－犵

ｎ
ｌ）＝

犆ｎｂ（犳
槇ｂ－犳

ｂ）－ψ犆
ｎ
ｂ犳
槇ｂ＋（犵

ｎ槇
ｌ－犵

ｎ
ｌ），（１８）

忽略重力矢量误差，记δ犳
ｂ＝犳
槇ｂ－犳

ｂ，式（１８）

可化简为：

　　　δ狏＝犆
ｎ
ｂδ犳

ｂ－ψ犆
ｎ
ｂ犳
槇ｂ＝犆ｎｂδ犳

ｂ＋犉ｎψ ，（１９）

式中：犉ｎ为加速度计测量载体的比力在导航坐标

系的分量组成的斜对称矩阵；

ψ为载体相对于导航坐标系的姿态误差
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矢量。

位置误差δ狆为速度误差的积分：

δ狆＝δ狏狀， （２０）

２．５　系统误差模型状态空间表达

对于短时间工作，惯导系统在东向、北向与垂

直通道之间的误差耦合可以忽略。将式（１４）、式

（１９）与式（２０）表示成状态空间形式。

δ狓＝犉δ狓＋犌狌， （２１）

式中：

δ狓９×１＝［δαδβδγδ狏Ｅδ狏Ｎδ狏Ｄδ犡Ｅδ犡Ｎδ犡Ｄ］
Ｔ

狌６×１＝［δω狓δω狔δω狕δ犳狓δ犳狔δ犳狕］
Ｔ

犌９×６＝

－犮１１ －犮１２ －犮１３ ０ ０ ０

－犮２１ －犮２２ －犮２３ ０ ０ ０

－犮３１ －犮３２ －犮３３ ０ ０ ０

０ ０ ０ 犮１１ 犮１２ 犮１３

０ ０ ０ 犮２１ 犮２２ 犮２３

０ ０ ０ 犮３１ 犮３２ 犮３３

０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ ０ ０ ０ ０

犉９×９＝

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ 犳犝 －犳犖 ０ ０ ０ ０ ０ ０

－犳犝 ０ 犳犈 ０ ０ ０ ０ ０ ０

犳犖 －犳犈 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０

δ狏犈、δ狏犖 与δ狏犝 分别为载体沿犡狀 轴、犢狀 轴与

犣狀 轴的速度误差；

δ犡犈、δ犡犖 与δ犡犝 分别为载体沿犡狀 轴、犢狀 轴

与犣狀 轴的位置误差；

犳犈、犳犖 与犳犝 分别为载体比力测量值沿 犡狀

轴、犢狀 轴与犣狀 轴的分量；

δω狓、δω狔 与δω狕 分别为载体系陀螺等效零漂；

δ犳狓、δ犳狔 与δ犳狕 分别为载体系加速度计等效

零位误差；

犮犻犼（犻，犼＝１，２，３）为方向余弦矩阵元素。

捷联惯导系统误差模型如图３所示。

　　图中：

δα０、δβ０ 与δγ０ 分别为导航系初始姿态误差；

图３　系统误差模型框图

Ｆｉｇ．３　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｓｙｓｔｅｍｅｒｒｏｒｍｏｄｅｌ

δ狏Ｅ
０
、δ狏Ｎ

０
与δ狏Ｕ

０
分别为导航系初始速度误

差；

δ犡Ｅ
０
、δ犡Ｎ

０
与δ犡Ｕ

０
分别为导航系初始位置误

差；

δωＥ、δωＮ 与δωＵ 分别为导航系陀螺等效零

漂；

δ犪Ｅ、δ犪Ｎ 与δ犪Ｕ 分别为导航系加速度计等效

零位误差。

３　系统仿真与分析

　　对以上数学模型在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下

建立了误差模型仿真模块。模块输入为载体相对

于导航坐标系的角速度矢量、加速度矢量，捷联惯

导系统初始姿态误差、速度误差与位置误差，惯性

测量单元三轴陀螺等效零漂与加速度计等效零位

误差；模块输出为载体相对于导航坐标系的姿态

误差、速度误差及位置误差。

惯性测量单元中三轴陀螺等效零漂与加速度

计等效零位误差见表１，其在零级大理石平台上

工作１５０ｓ，捷联惯性导航算法解算速度、位置结

果与速度误差方程、位置误差方程解算结果对比

图分别如图４、图５所示。系统相对误差计算公

式如式（２２），系统速度与位置相对误差如图６所

示，导航系犡 轴的速度与位置相对误差不超过

２０％；犢 轴、犣轴的相对误差不超过４％。结果表

明了短时间导航用捷联惯导系统误差模型的正确

性。

相对误差＝
误差模型解算结果－捷联惯导解算结果

捷联惯导解算结果 ×１００％，

（２２）
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表１　惯性测量单元精度表

Ｔａｂ．１　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｉｎｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔ

陀螺等效零漂（（°）／ｈ） 加速度计等效零位误差（ｍｇ）

犡ｂ 犢ｂ 犣ｂ 犡ｂ 犢ｂ 犣ｂ

２．５ ９．０ ６．６ －１０．０９１５ －４．９４６９ ０．７８５９４

图４　速度对比图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ

图５　位置对比图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎ

图６　速度相对误差图

Ｆｉｇ．６　Ｅｒｒｏｒｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ

　　假定载体做等高匀速滚转飞行，飞行参数见

表２，分别选用３种不同精度的陀螺、加速度计进

行仿真，仿真曲线如图７、图８所示，仿真结果见

表３。

表２　载体飞行参数

Ｔａｂ．２　Ｃａｒｒｉｅｒｆｌｙｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

角速度矢量（（°）／ｓ） 加速度矢量（犵）

犡ｂ 犢ｂ 犣ｂ 犡ｂ 犢ｂ 犣ｂ

１８０ ０ ０ ０ ｃｏｓ（１８０ｔ） －ｓｉｎ（１８０ｔ）

图７　不同精度陀螺导航误差对比图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎａｖｉｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｇｙｒｏｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓ

图８　不同精度加速度计导航误差对比图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎａｖｉｇａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓ
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表３　仿真结果

Ｔａｂ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

陀螺

（（°）／ｈ）

加速度计

（ｍｇ）

姿态误差

（°）

速度误差

（ｍ／ｓ）

位置误差

（ｍ）

１ １０ －０．０４１６６７ １４．７０９９７５ １１０３．２４８１２５

１０ １０ －０．４１６６７０ １４．７０９９７５ １１０３．２４８１３２

１００ １０ －４．１６６７００ １４．７０９９７６ １１０３．２４８１９８

１０ １ －０．４１６６７０ １．４７０９９７６ １１０．３２４８１９

１０ １０ －０．４１６６７０ １４．７０９９７５１１１０３．２４８１３２

１０ １００ －０．４１６６７０ １４７．０９９７５０１１１０３２．４８１２５７

从图７、图８与表３可以看出，陀螺仪等效零

漂变化一个量级，载体姿态误差随之变化一个量

级，但速度误差与位置误差变化不大；加速度计等

效零位误差量级的变化引起速度误差与位置误差

量级的变化，但姿态误差不变。因此，加速度计精

度对短时间工作的捷联惯导系统误差影响较大。

４　结　论

　　 本文应用捷联惯性导航原理，针对系统工作

时间短的特点，建立了陀螺等效漂移、加速度计等

效零位误差、初始姿态、速度及位置等误差对捷联

惯导系统的姿态误差、速度误差及位置误差影响

的数学模型。在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下建立了

误差模型仿真模块，试验结果表明：导航系犡 轴

的相对系统误差＜２０％，犢 轴、犣轴的相对系统误

差＜４％，验证了误差数学模型的正确性。本文分

析还表明，短时间捷联惯导系统中，加速度计等效

零位误差对导航误差影响较大。

捷联惯导系统导航误差模型对捷联惯导设计

初期导航误差的估计及惯性器件精度等级的选取

有重要作用。
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