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转位机构角增量观测的旋转惯导陀螺零偏估计

孟红杰， 李 鼎， 娄琪欣， 吴宇韬， 兰 天， 刘 超， 李慧平， 姜雨琪， 于旭东*

（国防科技大学  前沿交叉学科学院，湖南  长沙  410073）

摘要：为解决单轴旋转惯性导航系统（Single-axis Rotational Inertial Navigation System，SRINS）初始对准过程中天向陀

螺零偏估计收敛慢的问题，提出了一种基于转位机构角增量信息的天向陀螺零偏估计方法。首先，将转位机构输出的高

精度角增量信息引入卡尔曼滤波器框架中，以构建出新型观测模型。然后，分析了陀螺比例因子误差、安装误差及转位

机构输出误差对天向陀螺零偏收敛的影响，并设计出合适的转位策略和滤波模型以抑制上述误差，提升算法在实际应用

中的稳定性。实验结果表明，与传统基于速度误差做观测的方法相比，该方法在 15 min 内天向陀螺零偏估计精度优于

6. 2 × 10-4  ( ° ) h，12 h 静态导航最大定位误差由 1. 23 n mile 减小至 0. 15 n mile，车载导航最大定位误差从 1. 27 n mile 减

小至 0. 76 n mile，验证了该方法能够实现系统天向陀螺零偏的估计。
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Gyro bias estimation for rotating inertial gyroscope 
using rotational angle increments observation
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Abstract： To accelerate the convergence of vertical gyroscope bias estimation during the initial alignment 
of a single-axis rotational inertial navigation system （SRINS）， a method incorporating angular increment 
measurements from the indexing mechanism is proposed.  High-precision angular increments are incorpo⁃
rated into a Kalman filtering framework to construct a novel observation model.  The effects of gyroscope 
scale factor errors， misalignment errors， and indexing mechanism output errors on bias convergence are 
systematically analyzed.  Based on this analysis， an appropriate indexing strategy and a corresponding filter 
model are designed to mitigate these error sources and improve robustness in practical applications.  Experi⁃
mental results demonstrate that a vertical gyroscope bias estimation accuracy better than 6. 2 × 10⁻⁴ （°）/h 
is achieved within 15 min.  Compared with the conventional method using velocity errors as observations， 
the maximum position error is reduced from 1. 23 to 0. 15 nautical miles in a 12-hour static navigation test 
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and from 1. 27 to 0. 76 nautical miles in a vehicle-mounted navigation test.  These results confirm the effec⁃
tiveness of the proposed method in estimating vertical gyroscope bias and improving SRINS navigation ac⁃
curacy.
Key words： single-axis rotational inertial navigation system； gyro bias estimation； initial alignment； in⁃

dexing mechanism angle increment

1 引  言

为了实现惯性器件误差自补偿，国内外研究

人员对旋转调制技术进行了广泛研究［1-2］。Guan
等［3］针对单轴旋转惯导提出 3 位置转位方案，抑

制了水平陀螺零偏等误差对对准的影响。Li等［4］

面向双轴旋转惯导设计 32 位置转位方案，进一步

增强了系统自补偿能力。Zhu 等［5］针对双轴旋转

冗余惯导设计出 16 位置转位方案，但该系统复杂

度较高。Lu 等［6］针对三轴旋转惯导，设计了连续

旋转与多位置转停相结合来改善对陀螺零偏等

误差的抑制效果。总体而言，多轴及多位置旋转

方案可提供更丰富的误差调制自由度，但往往以

系统的结构复杂度、控制难度为代价。相比之

下，单轴旋转调制惯性导航系统（Single-axis Ro⁃
tational Inertial Navigation System， SRINS）因稳

定性更强，可靠性更高，结构简单，成为了当前长

时间、高精度导航的常用系统之一。

初始对准是保证惯性导航系统性能的核心

环节，直接决定惯导系统的启动速度和自主导航

的精度［7-8］。SRINS 通过绕天向轴周期性旋转惯

性测量单元，将垂直于旋转轴的平面内惯性器件

常值误差调制［9-10］，但旋转轴方向的器件误差仍

会累积，因此在系统初始对准过程中，需要准确

估计系统的天向陀螺零偏并反馈到对准回路中

进行补偿，最终得到高精度姿态［11］。在实际应用

中，不同平台对对准时间与精度的需求存在显著

差异，陆用战车通常要求分钟级快速对准，而舰

艇则可接受数小时的对准时间以换取更高精度，

介于两者之间，如运 20 等大型飞机、长航时无人

机等，通常要求在 10 min 左右完成高精度初始对

准以支持长达 10 h 以上的远程飞行任务，陀螺零

偏作为影响航向角精度的关键误差源，若估计精

度不佳，将直接影响全航程的导航精度和任务

效能［12］。

为了解决这一难题，研究人员将重点放在了

误 差 参 数 快 速 估 计 技 术 上 。 Chang 和 Yang
等［13-14］均在卡尔曼滤波器中引入陀螺角速度信

息，从而提升误差参数的可观测性。相比之下，

Yang 等［14］基于载体系构建了更简洁的角速度信

息观测模型，引入陀螺角速度信息加速误差参数

的收敛，但对准过程对震动极为敏感。Song 等［15］

针对低精度惯导系统提出基于伪姿态测量的快

速双位置对准方法，利用静态条件下姿态不变性

约束构建出基于速度和伪姿态的分段测量模型，

在 50 s 内实现零偏稳定性在 1. 8 （°）/h 的陀螺零

偏快速估计。Zhou 等［16］将水平阻尼网络引入误

差模型，建立位置匹配的 Kalman 滤波器，利用纬

度误差对 SRINS 的天向陀螺零偏进行估计，精度

优于 0. 001 （°）/h。Wei 等［17］提出一种基于遗传

算法和支持向量回归的方法，用于 SRINS 中环形

激光陀螺仪天向零偏的估计，可在 16 h 内获得

0. 000 2 （°）/h 的精度。

在上述研究的基础上，本文针对大型飞机等

平台在 10 min 级对准时间难以获得高精度天向

陀螺零偏的问题，提出一种利用转位机构固有的

高精度角增量信息进行辅助的天向陀螺零偏估

计方法，在不增加额外传感器的条件下，显著提

升短时约束下天向陀螺零偏的收敛速度与估计

精度。综合考虑工程应用中多种误差源的影响，

给出了具备稳定性的转位策略与滤波模型。静

态与车载导航实验验证了方法可以实现短时高

精度零偏估计的同时，有力保障了系统长航时的

导航定位精度。

2 SRINS 误差模型

考虑到初始对准过程中姿态误差主要源于
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惯导系统的零偏误差，建立输出模型如下：

ì
í
î

ω s
is = ω s

ie + ω s
en + ω s

nb + ω s
bs + ε s + w s

ε

f s = -g s + ∇ s + w s
∇

，（1）

其中：ω s
is 是陀螺输出角速度，ω s

ie 是地球自转角

速度，ω s
en 是导航坐标系 n 系相对于地球坐标系

e 系转动的角速度，ω s
nb 是载体坐标系 b 系相对

于 n 系转动的角速度，ω s
bs 是惯性测量单元坐标

系 s 系相对于 b 系转动的角速度，ε s 是陀螺零

偏，w s
ε 是陀螺仪噪声，f s 是加速度计输出，g s 是

重力加速度，∇ s 是加速度计零偏，w s
∇ 是加速度

计噪声。

建立陀螺仪的比例因子误差 S g 和安装误差

M g 的数学模型：

M g =
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú

ú

ú

ú   0         δθ g
xz      -δθ g

xy

-δθ g
yz      0          δθ g

yx

 δθ g
zy     -δθ g

zx        0
， （2）

S g =
é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úSgx     0       0
 0       Sgy    0
 0       0      Sgz

. （3）

结合式（1）建立惯导系统误差微分方程：

ϕ̇ n = -ω n
in × ϕ n + δω n

in - C n
s (ε s + w s

ε)，（4）
δV̇ n = f n × ϕ n -( 2ω n

ie + ω n
en )× δV n -

( 2δω n
ie + δω n

en )× V n + C n
s (∇ s + w s

∇ )， （5）
ε̇ s = 0， （6）
∇̇ s = 0， （7）

其中：ϕ n 是惯导解算的 n′系与 n 系之间的欧拉平

台误差角，ω n
in 是 n 系相对惯性坐标系 i 系转动的

角速度，δω n
in 是 n 系相对 i系转动的角速度计算误

差，C n
s 是 s 系到 n 系的方向余弦矩阵，V n 是惯导

解算的速度，δV n 是惯导解算的速度误差，δω n
ie 是

地球自转角速度的计算误差，δω n
en 是 n 系相对于 e

系转动的角速度误差。

3 基于转位机构角增量的陀螺零偏

估计模型

3. 1　Kalman滤波器状态方程

状态方程为：

Ẋ= FX+ GW. （8）
状态向量 X为：

X=[(ϕn )T ( δV n )T ( ε s )T ( ∇ s )T ]T. （9）

由式（4）~式（7）得到状态转移矩阵：

F=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úF 11 F 12 - C͂ n
s 03 × 3

F 21 F 22 03 × 3 C͂ n
s

06 × 3 06 × 3 06 × 3 06 × 3

， （10）

其中：F 11，F 12，F 21，F 22 与 Camberlein 等［18］描述保

持一致。

噪声驱动矩阵G和过程噪声W分别为：

W= [w s
ε   w s

∇ ] T
， （11）

G=
é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú- C͂ n
s    03 × 3

   03 × 3   C͂ n
s  

         06 × 3

. （12）

3. 2　KF观测方程

IMU 坐标系下失准角微分方程为：

ϕ̇s = -ω s
is × ϕs - C s

n δω n
in + δω s

is， （13）
其中：ϕs 为计算得到的 IMU 坐标系 s′系相对于真

s系的失准角。

静基座条件下，已知系统的速度始终为零，

因水平失准角快速收敛至小值，在位置精确已知

的前提下，可将式（13）中 ϕ s
z 微分方程简化为：

ϕ̇ s
z = ε s

z. （14）
因此，在 Δt 时间内，惯导系统解算的 C st

st + Δt

所对应的角度增量 ΔΘ 应与转位机构输出的角

增 量 Δθ 一 致 ，若 两 者 出 现 偏 差 时 ，则 应 为 ε s
z

影响。

由上述结论构建包含转位机构角增量和速

度误差的观测向量：

Z= [V͂ n
E - 0  V͂ n

N - 0   V͂ n
U - 0  ( ΔΘ - Δθ ) /Δt ] T

，

（15）

其中：V͂ n = [V͂ n
E V͂ n

N V͂ n
U ] T

为惯导系统解算的速

度，ΔΘ 为惯导系统解算的 Δt 时间段内转动的角

增量。

则测量方程可写作：

Z= é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

    V͂ n - 0   
 ( ΔΘ - Δθ ) /Δt

= HX+ ν， （16）

其中：ν为测量噪声，H为观测矩阵，表示为：

ν=[ νδV   νε ]T， （17）

H= é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

03 × 3  I3 × 3  03 × 6

01 × 8    1    01 × 3
， （18）

其中：νδV =[ νδV E
 νδV N

 νδV U
]为速度误差观测噪声，νε

为角增量差观测噪声，由陀螺噪声和转位机构输

出误差决定。
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3. 3　KF滤波过程

每个滤波周期内，先执行时间更新：

ì
í
î

ïï
ïï

X̂ k | k - 1 =Φ k | k - 1 X̂ k - 1| k - 1

P k | k - 1 =Φ k | k - 1P k - 1| k - 1Φ
T
k | k - 1 + Q

. （19）

随后执行量测更新：

      
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

K k = P k | k - 1H k
T ( H k P k | k - 1H k

T + R )-1

X̂ k | k = X̂ k | k - 1 + K k ( Z k - H k X̂ k | k - 1 )
P k | k = ( I- K kH k ) P k | k - 1

. （20）

最终进行反馈校正：

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

C̄ n
sk = ( )I+ ( )ϕ̂ n

k × C͂ n
sk

V̄ n
k = V͂ n

k - δV̂ n
k

， （21）

其中：Φ k | k - 1 为离散化状态转移矩阵，X̂ k - 1| k - 1 为

k-1 时刻状态向量的后验估计值，P k - 1| k - 1 为

k-1 时刻的状态估计均方误差矩阵，ΦT
k | k - 1 表示

Φ k | k - 1 的转置矩阵，Q为惯性测量单元输出白噪

声的均方误差矩阵，R是量测噪声协方差矩阵，

X̂ k | k - 1 为状态向量的一步预测值，P k | k - 1 是相应

的均方误差矩阵，K k 为滤波增益，X̂ k | k 为状态向

量的后验估计值，P k | k 为状态向量后验估计均方

误差阵，ϕ̂ n
k 和 δV̂ n

k 分别为滤波器量测更新后得

到的 k 时刻的失准角误差估计值和速度误差估

计值。

当转位机构输出的角增量误差为标准差 σ 的

随机误差时，将导致天向陀螺零偏收敛过程方差

增大，影响估计结果。为抑制转位机构误差对天

向陀螺零偏收敛值的影响，在滤波器量测更新阶

段引入滑动窗口机制，滤波过程如图 1 所示。滤

波器整个滤波过程均 1 s 执行一次递推滤波，但

观测量的构造方式随滤波进程改变，在初始的 Δt
时间内，系统使用转位机构最近输出的 1 s 角增

量信息进行辅助观测更新，Δt 时间后，切换为转

位机构输出的 Δt 时间内角增量信息进行观测更

新。转位机构输出的角增量信息精度差时，可适

度延长 Δt，即通过延长观测信息的时间跨度，弱

化转位机构输出误差对系统天向陀螺零偏估计

值的影响。该方法适用于解决角增量误差为零

均值随机误差及转位机构存在常值绝对角度测

量偏差时的情况。

由于天向陀螺零偏与角增量观测之间是线

性可分离的，且其他状态对其估计的耦合较小，

因此卡尔曼滤波在稳态时递推得到的天向陀螺

零偏估计方差 σ 2
ε 趋向于最小二乘估计的方差模

型，即：

σ 2
ε = σ 2

NΔt 2 ， （22）

其中 N 为量测更新次数。由该式和惯导系统的

大致参数可适当选择转位机构的精度和 Δt 的
设置。

4 转位策略设计

SRINS 陀螺仪的比例因子误差和安装误差

所引起的输出误差 δῶ s
is 为：

δῶ s
is = ( M g + S g )ω s

is. （23）

图 1　滤波流程示意图

Fig. 1　Schematic diagram of filtering process
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由式（23）计算出两者对 ϕs
z 造成的误差：

δϕs
z =∫

0

Δt

δωs
isz dt = ωs

iex δθ g
zy - ωs

iey δθ g
zx +

ωs
bsz Sgz Δt + ωs

iez Sgz Δt. （24）

地球自转角速度、比例因子误差和安装误差

均视为小量，忽略二阶小量后得到：

δϕs
z ≈ ωs

bsz Sgz Δt. （25）
可见，比例因子误差仅在转动过程中对 ϕs

z 造

成影响，进而作用于天向陀螺零偏的收敛。参考

Fan 等［19］转位方式设计原则，首先设置转位方式

为正反转，在反转过程抵消正转过程比例因子误

差的影响；考虑到连续旋转会引起转位机构额外

的控制误差，并且静止段不仅更容易激发陀螺和

加速度计的零偏误差，也会使角增量观测不受陀

螺比例因子误差和转位机构输出误差的影响，提

供更准确的观测量，因此将转位方式设置为静止

—旋转交替；同时保证转动和静止段均轴对称，

以此尽可能减弱水平方向陀螺零偏对姿态误差

造成的影响；最后选择转位机构常用旋转角速度

为 20 （°）/s，每次转动前后均设置 108 s 的静止

段，对准时间为转动策略的一个周期。方案如图

2 所示，图中每一个箭头表示一次转动。

5 仿真实验

采用仿真分析验证本文方法的可行性，载体

初 始 姿 态 设 为 ：俯 仰 角 0°、横 滚 角 0°、航 向 角

-90° ，初 始 速 度 为 0，初 始 位 置 为 28. 22° N、

112. 99° E，海 拔 高 度 为 60 m。 对 准 时 长 为 15 
min，传统方法（以速度误差为观测量）记为方法

1，本文方法记为方法 2。SRINS 的误差参数设置

见表 1，滤波器参数设置如表 2 所示（σ = 1''，Δt =
40 s时）。

5. 1　可观测性分析

采用 Yan 等［20］基于协方差的可观测度分析

方法，依据协方差 P k 性质，状态变量 X k ( j ) ( j =

1，2，…，12 )的可观测性定义为 σ k ( j ) =
P 0( j，j )

P k ( j，j )
。

图 2　转位策略设计

Fig. 2　Design of indexing strategy

表 1　系统仿真参数设置

Tab. 1　System simulation parameter settings

Error parameter

ε s/（（°）·h-1）

w s
ε/（（°）·h- 1

2）

∇ s/μg

w s
∇ /( μg·Hz- 1

2 )

Set value

［0. 001   0. 001   0. 001］

［0. 000 2   0. 000 2   0. 000 2］

［20   20   20］

［2   2   2］

表 2　滤波器参数设置

Tab. 2　Filter parameter settings

Param.

P

Q

R

Set value

diag

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ü

ý

þ

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

( 0. 01° )2，( 0. 01° )2，( 0. 01° )2，

( 0. 01 m/s )2，( 0. 01 m/s )2，

( 0. 01 m/s )2，( 0. 001 ( ° ) /h )2，

( 0. 001 ( ° ) /h )2，( 0. 001 ( ° ) /h )2，

( 20 μg )2，( 20 μg )2，( 20 μg )2

diag

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ü

ý

þ

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï

( 0. 000 2 ( ° ) / h )2，( 0. 000 2 ( ° ) / h )2，

( 0. 000 2 ( ° ) / h )2，( 2 μg/ Hz )2，

( 2 μg/ Hz )2，( 2 μg/ Hz )2，01 × 6

diag
ì
í
î

ü
ý
þ

( 0. 01 m/s )2，( 0. 01 m/s )2，

( 0. 01 m/s )2，( 0. 025  ( '' ) /s )2

3083



第  34 卷光学  精密工程

天向陀螺零偏收敛精度和速度决定了初始

对准的性能，为评估其可观测性，绘制 εs
z 关于时

间的对数曲线 σ k ( j )，如图 3 所示。可以看出，相比

于速度误差为观测量的方法，天向陀螺零偏的可

观 测 度 由 1. 1 增 长 至 299. 8，提 升 幅 度 较 为

明显。

5. 2　仿真结果分析

在 15 min 初始对准仿真中，航向失准角与天

向陀螺零偏的收敛曲线分别如图 4 和图 5 所示。

可以看出，在方法 2 的作用下，航向失准角和天

向陀螺零偏均在 15 min 内快速收敛，转位机构

输出无误差时，天向陀螺零偏的估计精度达到

0. 5 × 10-4  ( )° h，而方法 1 得到的天向陀螺零偏

曲线并未达到收敛状态。表 3 给出了两种方法

的 对 准 结 果 ，方 法 1 的 航 向 角 误 差 为 3. 3 ×
10-3  °，方 法 2 误 差 为 0. 9 × 10-3  °，误 差 减 小

2. 4 × 10-3  °，表明本文方法具有更高的初始对

准精度。

采用仿真分析的方式研究转位机构输出误

差、陀螺仪比例因子误差和安装误差以及转位

方式对天向陀螺零偏和航向角收敛的影响情

况。考察比例因子误差影响时，向 z 轴陀螺仪添

加 0，5×10-6 及 10×10-6 的比例因子误差，图 6 和

图 7 给出了对应条件下航向失准角和天向陀螺零

偏的收敛曲线。结果表明：Sgz 仅在惯导转动过程

产生影响，其数值越大，正反转阶段的震荡幅值

越高，但反转过程会抵消正转过程产生的效应，

对最终航向失准角和天向陀螺零偏的收敛影响

基本可以忽略，符合理论分析的结果。

分 别 将 δθ g
zx δθ g

zy = 0''， 30''， 40'' 的 安 装 误 差

添加到系统，收敛结果如图 8 和图 9 所示。结果

表明，安装误差对航向失准角和天向陀螺零偏

的影响均较小，对最终收敛值的影响基本可以

忽略。

当给转位机构输出的角增量添加 σ = 5'' 和
σ = 10'' 的随机误差时，仿真结果如图 10 和图 11
所示。可以看到，滤波器改进后，转位机构输出

误 差 对 航 向 失 准 角 和 天 向 陀 螺 零 偏 的 影 响

图 3　可观测性分析

Fig. 3　Observability analysis

图 4　航向失准角收敛曲线

Fig. 4　Course deviation angle convergence curves

图 5　天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 5　Vertical gyro bias zero convergence curves

表 3　不同方法对准结果

Tab. 3　Alignment results using different methods

Different methods

Method 1 （15 min）

Method 2 （15 min）

Pitch angle γ/（°）

0

0. 000 1

Roll angle ϕ/（°）

0. 000 1

0

Heading angle ψ/（°）

-89. 996 7

-89. 999 1

Heading error δψ/（°）

0. 003 3

0. 000 9
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较小。

将 Sgz =5×10-6，δθ g
zx δθ g

zy = 30''，σ = 1'' 的误

差添加到系统，不同转位策略下，航向失准角和

天向陀螺零偏收敛结果如图 12 和图 13 所示。其

中，策略一为本文转位方案，策略二将策略一中

的静止段改为 47 s，转动角速度为 10 （°）/s，策略

三为沿单方向持续旋转，旋转角速度为 2 （°）/s。
比较图中收敛曲线可以得出本文所设转位方式

的结果最接近所设置的真值。

图 10　航向失准角收敛曲线

Fig. 10　Course deviation angle convergence curves

图 11　天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 11　Vertical gyro zero bias convergence curves

图 6　航向失准角收敛曲线

Fig. 6　Course deviation angle convergence curve

图 7　天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 7　Vertical gyro zero bias convergence curves

图 8　航向失准角收敛曲线

Fig. 8　Course deviation angle convergence curves

图 9　天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 9　Vertical gyro zero bias convergence curves
图 12　天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 12　Vertical gyro zero bias convergence curves
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6 实  验

使用激光陀螺惯导系统进行验证实验，为获

得天向陀螺零偏的参考基准，将系统置于静基座

条件下，采用单轴旋转调制并以速度误差为观测

量的精对准方式，连续采集 10 h 数据进行长时间

对准过程，天向陀螺零偏虽可观测性弱，但在足

够长的对准时间下仍可充分收敛至稳态，故将

10 h 对准收敛的最终结果作为评价短时收敛结

果的基准真值，截取最后 15 min 的数据进行两种

方法的对准并与 10 h 实验结果进行对比；之后重

启系统，连续采集 12 h 15 min 数据，针对开始的

15 min 数据，分别采用两种不同的对准方法进行

初始对准处理，将两种方法估计得到的天向陀螺

零偏分别对系统进行补偿，并在此基础上开展持

续 12 h 的静态导航实验。

表 4 列出了 3 次初始对准的结果，图 14 和图

15 给出了天向陀螺零偏的收敛曲线。以 10 h 长

时间对准结果为基准，相较于传统方法 15 min 的

对准误差，本文方法在 15 min 内使航向角误差减

小 2. 3 × 10-3  °，此外，天向陀螺零偏在 1 h 内估计

精度优于 3. 2 × 10-4  ( ° ) h。

图 16 和图 17 给出了 12 h 静态导航实验结

果。经方法 2 初始对准及天向陀螺零偏补偿后，

经纬度方向定位误差大幅下降，12 h 静态导航最

大定位误差由 1. 34 n mile 减小至 0. 15 n mile，减
小 88. 8%。

为验证对准及天向陀螺零偏补偿后，系统在

动态导航条件下的定位精度，开展跑车实验。除

导航过程中系统置于车辆上正常行驶外，其余流

程与静态导航实验完全相同，车载实验及行驶路

线如图 18 和图 19 所示。

以 10 h 长时间对准结果为参考基准，本文方

法在 15 min 内得到的航向角误差为 1. 7 × 10-3  °，
较传统方法的 15 min 结果减小了 1. 1 × 10-3  °；同
时 ，天 向 陀 螺 零 偏 的 估 计 精 度 优 于 6. 2 ×
10-4  ( ° ) h，如图 20、图 21，及表 5 所示。

图 14　10 h 天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 14　Vertical gyro zero bias convergence at 10 h

图 15　15 min 天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 15　Vertical gyro zero bias convergence at 15 min

图 13　航向失准角收敛曲线

Fig. 13　Course deviation angle convergence curves

表 4　不同方法对准结果

Tab. 4　Alignment results using different methods

Different method
Method 1 （10 hour）
Method 1 （15 min）
Method 2 （15 min）

Pitch angle γ/（°）
0. 039 3
0. 039 7
0. 039 7

Roll angle ϕ/（°）
-0. 006

-0. 005 5
-0. 005 5

Heading angle ψ/（°）
127. 318 2
127. 314 4
127. 316 7

Heading error δψ/（°）
—

-0. 003 8
-0. 001 5
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12 h 跑车导航实验结果如图 22 和图 23 所

示。采用方法 2 进行初始对准并补偿天向陀螺零

偏后，经纬度方向的定位误差均减小，整体上，

图 16　12 h 静态导航纬度定位误差

Fig. 16　12 h static navigation latitude error

图 17　12 h 静态导航经度定位误差

Fig. 17　12 h static navigation longitude error

图 18　车载导航实验设备

Fig. 18　Vehicle navigation experimental setup

图 20　10 h 天向陀螺零偏收敛弗曲线

Fig. 20　Vertical gyro zero bias convergence at 10 h

图 19　运动轨迹

Fig. 19　Motion trajectory

图 21　15 min 天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 21　Vertical gyro zero bias convergence at 15 min

表 5　不同方法的对准结果

Tab. 5　Alignment results using different methods

Different method
Method 1 （10 h）

Method 1 （15 min）
Method 2 （15 min）

Pitch angle γ/（°）
0. 813 9
0. 814 5
0. 814 5

Roll angle ϕ/（°）
-0. 108 6
-0. 108 8
-0. 108 8

Heading angle ψ/（°）
-95. 411 6
-95. 408 8
-95. 409 9

Heading error δψ/（°）
—

0. 002 8
0. 001 7
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12 h 导航的最大定位误差从 1. 27 n mile 降至

0. 76 n mile，减小 40. 2%。

为进一步验证方法在更长时间下的收敛性

与精度提升，将初始对准时间延长至 60 min，并
再次开展跑车实验，实验流程不变，车辆运动轨

迹如图 24 所示。

表 6 为初始对准结果，天向陀螺零偏收敛曲

线如图 25 和图 26 所示。以 10 h 对准结果为基

准，本文方法在 60 min 内相较于传统方法航向角

误差减小 1. 2 × 10-3  °，天向陀螺零偏估计精度优

于 2 × 10-4  ( ° ) h。
图 27 和图 28 给出了 12 h 跑车结果，经方法 2

初始对准及天向陀螺零偏补偿后，12 h 导航最大

定 位 误 差 从 1. 19 n mile 降 至 0. 3 n mile，减 小

74. 8%。

图 22　12 h 跑车实验纬度定位误差

Fig. 22　12 h road test latitude error of sports car experiment

图 23　12 h 跑车实验经度定位误差

Fig. 23　12 h road test longitude error of sports car experiment

图 24　运动轨迹

Fig.  24　Motion trajectory

表 6　不同方法对准结果

Tab. 6　Alignment results using different methods

Different method

Method 1 （10 h）

Method 1 （60 min）

Method 2 （60 min）

Pitch angle γ/（°）

0. 116 1

0. 116 0

0. 116 0

Roll angle ϕ/（°）

-1. 923 2

-1. 922 7

-1. 922 7

Heading angle ψ/（°）

5. 666 7

5. 668 3

5. 667 1

Heading error δψ/（°）

—

0. 001 6

0. 000 4

图 25　10 h 天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 25　Vertical gyro zero bias convergence at 10 h

图 26　60 min 天向陀螺零偏收敛曲线

Fig. 26　Vertical gyro zero bias convergence at 60 min
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实验结果表明，当对准时间延长至 60 min，
本文方法的天向陀螺零偏估计精度进一步提

升，验证了更长时间下良好的收敛性和稳定性，

但 与 15 min 结 果 相 比 ，精 度 提 升 幅 度 已 明 显

趋缓。

7 结  论

针对单轴旋转惯导系统初始对准中天向陀螺

零偏估计收敛慢的问题，本文提出一种基于转位机

构角增量观测的估计方法，在不增加系统复杂度的

前提下，提高了天向陀螺零偏的可观测性和短时估

计精度；通过滑动窗口滤波与正反转策略的协同设

计，抑制了工程应用中多种误差源对估计精度的影

响，增强了算法的稳定性；最终，静态与车载导航实

验一致验证了本方法在定位精度提升方面的优势。

需要指出的是，当前方法主要针对静基座条

件，载体怠速状态时，发动机的持续振动将耦合

进入角增量观测，影响估计精度。本文利用预设

时间窗口内角增量积累的平滑效应，初步构建了

抑制高频振动干扰的鲁棒估计框架。后续工作

将针对怠速及人员登离等异常扰动场景，引入信

息预处理和异常信息检测等手段，进一步提升复

杂振动环境下的估计性能。
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