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摘要：随着旋转调制惯导系统精度的不断提升，单次导航实验周期越来越长，试验周期急剧增加，为试验鉴定和评估带来

了困难。为合理评价长航时旋转调制惯导系统的导航精度，首先介绍了一种兼具自标定、自对准功能和导航功能的一体

式旋转调制方案，将惯导系统自标定、自对准状态和导航过程中的旋转路径进行统一；然后提出了一种基于重复样本的

长航时旋转调制惯导系统长周期导航测试方法，该方法可以更高效快捷地完成所需全部导航测试评估任务；最后，利用

实验室 30 天的长航时导航测试数据进行了实验验证，最大定位误差为 0. 71（归一化），与独立航次统计结果相当，同时利

用车载动态试验验证明了该方法的有效性和可行性。该方法可以大幅缩短导航系统测试的周期，为长航时惯导装备研

制和试验测试评估提供有效手段。

关 键 词：惯性导航系统；旋转调制；长航时；测试评估

中图分类号：U666. 12  文献标识码：A  doi：10. 37188/OPE. 20233117. 2525

Test and evaluation of long-endurance rotary modulation 
inertial navigation system

YU Xudong1，2*
， LI Ding1，2

， GAO Lifu3
， LEI Wen3

（1. College of Advanced Interdisciplinary Studies， National University of Defense Technology， 
Changsha 410073， China；

2. Nanhu Laser Laboratory， National University of Defense Technology， Changsha 410073， China；
3. Military Representative Office of the Navy in Xiangtan， Xiangtan 411100， China）

* Corresponding author， E-mail： wind0909@163. com

Abstract： Prior to formally equipping an inertial navigation system （INS）， its navigation accuracy must 
be evaluated based on the national military standards.  Owing to the continuous accuracy improvements of 
the rotary modulation INS， the duration of a single-navigation experimental cycle is increasing， thereby 
causing challenges to test and evaluate the INS system.  Thus， to evaluate the navigation accuracy of a 
long-endurance rotary modulation INS， first， this study introduces an integrated rotary modulation scheme 
with self-calibration， self-alignment， and navigation functions that unify the self-calibration and self-align⁃
ment state of the INS and the rotation path in the navigation process.  Subsequently， this study proposes a 
long-period navigation test method based on repeated samples for long-endurance rotary modulation INS to 
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improve all required navigation testing and evaluation tasks.  Finally， the study obtains and uses 30-day 
long-endurance navigation laboratory-test data to test and verify the maximum position error （0. 71， nor⁃
malized， which is equivalent to the statistical results of independent voyages）.  Furthermore， the effective⁃
ness and feasibility of the proposed method are verified using a vehicle dynamics test.  The results show 
that the proposed method can significantly shorten the test cycle.  Thus， this study provides an effective ap⁃
proach for developing and evaluating long-endurance rotary modulation INS.
Key words： inertial navigation； rotary modulation； long-endurance； test and evaluation

1 引  言

惯性导航系统（简称惯导系统）是利用惯性

敏感器、基准方向和最初位置，来确定运载体方

位、位置和速度的自主式推算导航系统和空间基

准保持系统。它完全依赖载体自身设备进行导

航，与外界声、光、磁、电不发生任何联系，实现了

“封闭式”精确导航，因而具有隐蔽性好、不受气

象条件和人为外界干扰等突出优点［1］。为了提高

长航时导航精度，旋转调制技术被广泛应用于光

学陀螺惯性导航领域［2-4］。旋转调制方案、误差标

定与补偿，以及阻尼方案成为研究关注的重

点［5-7］。随着惯性器件精度的不断提升和旋转调

制方案的不断优化，惯性导航系统的精度不断提

高，逐步满足舰艇长航时导航的需求。

长航时惯导系统在正式应用前，需要在不同

启动条件和不同航行条件下进行多组导航测试，

以评估其导航精度［8］。随着导航系统精度的不断

提升，单次导航实验周期越来越长，按照国军标

等传统考核方法，一般每种状态下的试验航次为

8，需要在完成一个实验航次的情况下再进行下

一航次导航，这导致长航时惯导系统的导航测试

耗费大量的资源与时间成本［9］。

为了提高长航时惯导的导航精度，系统采用

较长的对准时间，一般在 4 小时以上。通常情况

下，自标定、自对准路径和导航过程中旋转调制

的路径一般并不一致，每个阶段的旋转调制方案

单独完成各自的任务，当系统需要重新标定对准

或每次标定对准完成后进入旋转调制状态时，需

要更改旋转方案，以达到最优的导航效果。考虑

到自标定方案和旋转调制方案的设计原则并不

矛盾，本团队介绍了一种兼具自标定、自对准功

能和旋转调制功能的一体式方案［10-11］，将惯导系

统在自标定、自对准状态和导航过程中的旋转路

径进行统一，使得惯导系统从启动开始采用同一

种旋转调制路径，统一惯导系统在自标定、自对

准状态和旋转调制状态间的旋转路径是缩短试

验测试周期的必要前提。

本文结合前期研究成果提出了一种更高效

快捷的船用旋转调制惯导系统长周期导航测试

方法，开展了实验室原理验证，该方法可以大幅

缩短导航系统测试及型号研制的周期，为长航时

惯导装备研制、改进设计和试验鉴定提供科学依

据和重要技术支撑。

2 基本原理

2. 1　旋转调制惯导系统误差特性

根据 ϕ角误差方程建立惯导系统误差传播

模型：

  
ϕ̇= -ω n

in × ϕ+ δω n
in - C n

p δω p
ip，

δv̇= f n × ϕ+ C n
p δf p

ip -( 2ω n
ie + ω n

en )× δv-
( 2δω n

ie + δω n
en )× v+ δg， （1）

式中：n 系为导航坐标系，p 系为导航坐标系，ϕ为

捷联导航数学平台姿态角误差，v，δv分别为捷联

导航数学平台速度及其误差，ω，δω分别为角速

度及其误差，f，δf分别表示加速度计测量比力及

其误差；δg为重力偏差，C n
p 为从 p 系到 n 系的方

向余弦矩阵。

旋转调制技术实际上是周期性地改变 C n
p ，使

得惯性器件引起的误差在一定周期内被均匀调

制成 0，从而大幅度减小由于惯性器件引起的

误差。

对于长航时旋转调制惯导系统，陀螺和加速

2526



第  17 期 于旭东，等：长航时旋转调制惯导系统试验测试评估

度计的常值漂移、安装误差等引起的系统误差可

以被调制成常值，不会引起随时间发散的误差。

陀螺 G 效应误差、比例因子不对称性、磁场、器件

随机游走等引起的误差无法被精确补偿，会引入

随时间发散的误差［12］，是长航时惯导系统需要关

注的重点。如图 1 所示，以陀螺 G 效应误差为例，

0. 000 5 （°）/h 的陀螺 G 效应误差 3 天内会引起

0. 4 海里的定位误差，且该误差无法通过旋转调

制进行补偿，需要采用其他方法进行有效的辨识

和标定［13-14］。此类误差通过旋转调制无法精确补

偿，引起的误差产生等效的东向陀螺漂移和北向

陀螺漂移，在长航时导航时其误差传播主要体现

为经度误差随时间缓慢发散，对长航时导航的精

度有显著影响。

2. 2　误差自标定基本原理

惯导系统自标定将陀螺常值漂移、标度因数

误差、安装误差和加速度计零偏、标度因数误差、

安装误差设为状态变量，建立 30 维卡尔曼滤波器

状态方程：

Ẋ ( t )= A( t ) X ( t )+ G ( t )W ( t )， （2）
其中：X ( t )为状态向量，A( t )为系统状态转换矩

阵，G ( t )为系统噪声输入矩阵，W ( t )为系统噪声

向量。状态向量取为：

X ( t )=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

úφE φN φU δV E δV N δV U

δL δλ δh εx εy εz

   x    y    z ΔSgx ΔM gyx ΔM gzx

ΔSgy ΔM gzy ΔSgz ΔSax ΔM ayx ΔM azx

ΔM axy ΔSay ΔM azy ΔM axz ΔM ayz ΔSaz

T

， （3）

其中：φ 为状态误差，δV 为速度误差，δL，δλ，δh

分别为纬度误差、经度误差和高度误差，ε，   为陀

螺常值漂移，ΔS g，ΔS a 分别为陀螺和加速度计的

标度因数误差，ΔM g，ΔM a 为陀螺和加速度计的

安装误差。

系统状态转换矩阵表达式为：

A( t )=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

úú
ú
ú

ú

ú

ú-[ ωn
in ×] A 12 A 13 -C n

p 03 × 3 A 16 03 × 9

[ f n ×] A 22 A 23 03 × 3 C n
b 03 × 6 A 27

03 × 3 A 32 A 33 03 × 3 03 × 3 03 × 6 03 × 9

021 × 3 021 × 3 021 × 3 021 × 3 021 × 3 021 × 6 021 × 9 30 × 30

， （4）

式中：

A 12 =
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A 13 =
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0 - V E tan L
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A 16 = -C n
p
é
ë
êêêêωp

x
é
ë
êêêê ù

û
úúúú01 × 2

ωp
y I2

é
ë
êêêê ù

û
úúúú02 × 1

ωp
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ù
û
úúúú，

A 27 = C n
p [ f p

x I3 f p
y I3 f p

z I3 ]，

图 1　陀螺 G 效应误差引起的导航误差

Fig. 1　Navigation error curves caused by G-sensitive drift of laser gyro

ΔΔ
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A 22 =
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式中：ω ie 为地球自转角速率，V E，V N，V U 分别为

东向、北向和天向速度，L 为纬度，h 为高度，RM，

RN 分别为地球子午圈、卯酉圈的曲率半径。

系统噪声输入矩阵为：

G ( t )=
é

ë

ê

ê
êê
ê
ê ù

û

ú

úú
ú
ú

ú-C n
p 03 × 3

03 × 3 C n
p

024 × 3 024 × 3 30 × 6

.

系 统 噪 声 向 量 为 ： W ( t )=
[W gx W gy W gz W ax W ay W az 01 × 24 ]

T

1 × 30
，

其中 W gx，W gy，W gz 分别表示陀螺输出噪声，W ax，

W ay，W az 分别表示加速度计输出噪声，均视为高

斯白噪声。

以速度误差和位置误差为观测量建立卡尔

曼滤波器的观测方程：

Z ( t )= H ( t ) X ( t )+ v ( t )， （5）
其 中 ， 系 统 的 观 测 量 为 Z ( t )=
[ δV E δV N δV U δL δλ δh ] T

，观 测 矩 阵

为 H ( t )= [ 06 × 3 I6 × 6 06 × 21 ] 6 × 30
， ν ( t )=

[ νVE ( t ) νVN ( t ) νVU ( t ) νL ( t ) νλ ( t ) νh ( t ) ] T

为观测噪声矩阵。

3 对 准 导 航 标 定 旋 转 路 径 一 体 化

设计

为保持长航时旋转调制惯导系统精度的长

期稳定性，通常选用较长的对准时间，典型如 4，
6，16 小时等。以 6 小时初始对准为例，为提高

导航精度，在每次初始对准过程中，先利用前 2
小时进行惯导系统误差参数的自标定，通常采

用 18 次序旋转路径精确标定惯性器件的安装误

差、比例因子误差等，利用标定的误差参数转入

4 小时初始对准，对准结束后再转入导航状态，

这样利用刚标定的误差参数进行对准和导航，

可以消除安装误差、比例因子等长时间参数缓

慢变化引入的导航误差，提高对准的效果和导

航精度［10］。

本团队提出了一种 48 次序对准导航标定一

体式旋转路径，具体方案如图 2 所示。图中 U，E
为导航坐标系的天向轴和东向轴，A~D，A ´~D ´
为 8 个停滞位置，虚线表示常值漂移矢量 ε在旋

转过程中的运动轨迹（初始位置为 A），1~48 表

示 48 个旋转次序，每个次序旋转 90°。该方案绕

水平两轴进行翻转，与目前广泛采用的 16 次序［15］

旋转方案不同的是增加了旋转 90°的位置，既可

以有效调制惯性器件误差，又可以提高标定过程

中的可观测度。

按照此旋转方案，可以实现惯导系统自标

定、自对准与旋转调制一体式设计，对准过程中

可以实现惯导系统误差参数的精确标定和高精

度初始对准，导航过程中可以实现误差参数的自
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动 平 均 和 补 偿 ，从 而 实 现 旋 转 路 径 的 完 全

统一［14］。

4 基于重复样本的惯导系统长周期

导航测试

4. 1　测试方法设计

本文设计了一种基于重复样本的旋转调制

惯导系统长周期导航测试方法，适用于不同舰

船启动条件（如正常启动、紧急启动、水面启动

和水下启动等）和不同航行条件（如直线行驶、

曲线行驶和不规则行驶等）的导航测试需求，如

图 3 所示。将航行状态与停泊状态相结合的试

验船运动方式，并且使惯导系统在停泊状态下

进行初始对准时和航行阶段采用相同的旋转调

制方案，从而能够保证各组导航实验的连续性，

使得相邻两组导航实验过程可以共用部分导航

原始数据。

整个实验测试装置包括：试验船、被测试的

长航时惯导系统、基准信息系统、惯性元件数据

采集系统和导航解算计算机。基准信息系统可

以包括但不限于卫星导航设备、惯性/天文、卫星

组合导航设备等，用于实时确定载体的姿态、位

置和速度信息。惯性元件数据采集系统可同时

采集激光陀螺和加速度计的原始脉冲输出、基准

信息系统输出的姿态、位置和速度信息。舰船运

动路径及方案如图 4 所示。

图 2　48 次序一体式旋转方案示意图

Fig. 2　Unified 48-sequence rotation scheme

图 3　长周期导航测试方法实施流程

Fig. 3　Flow chart of long-endurance navigation test
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假设导航实验组数为 n，每组导航实验所需

天数为 N，则设置 n 套惯性元件数据采集系统，每

一套惯性元件数据采集系统分别负责采集对应

次序的导航实验的原始数据。该方法步骤如下：

（1）将长航时旋转调制惯导系统安装在试验

船平台上，启动惯导系统和基准信息系统，按照

本文提出的转位方案对惯导系统进行旋转调制；

（2）试验船保持停泊状态 6 小时，使被测试

惯导系统完成导航实验 1 的自标定和初始对准：

包括自标定 2 小时，初始对准 4 小时；以初始对准

开始时刻作为导航实验 1 的采样起点，惯性元件

数据采集系统 1 开始采集被测试惯导系统中激光

陀螺和加速度计的原始脉冲输出、基准信息系统

输出的载体姿态、位置和速度信息；

（3）完成导航实验 1 的初始对准后，试验船进

入航行状态，航行状态可以选择匀速直线运动、

匀加速/匀减速直线运动、圆周运动、不规则曲线

运动等运动方式或这几种运动方式的随机组合，

航行 18 小时后到达任意停泊点；

（4）试验船进入停泊状态，停泊状态保持 6 
小时，期间按照与步骤（2）中相同的初始对准方

法完成导航实验 2 的初始对准，以导航实验 2 的

自标定和初始对准开始时刻作为导航实验 2 的采

样起点，惯性元件数据采集系统 2 开始采集被测

试惯导系统中激光陀螺和加速度计的原始脉冲

输出、基准信息系统输出的载体姿态、位置和速

度信息，由于此时导航实验 1 并未结束，这些数据

同时由惯性元件数据采集系统 1 和惯性元件数据

采集系统 2 采集，因此可同时作为导航实验 1 和

导航实验 2 的共用数据，包括导航原始数据，即代

入导航解算的激光陀螺和加速度计的原始脉冲

输出、基准信息系统输出的载体姿态、位置和速

度信息；

（5）重复步骤（3）~（4），直到第 n 组导航实验

的初始对准阶段结束后，试验船进入持续航行状

态，航行状态可以选择匀速直线运动、匀加速/匀
减速直线运动、圆周运动、不规则曲线运动等运

动方式或这几种运动方式的随机组合，直到第 n
组导航实验进行到第 N 天时，航行结束；

（6）使用导航解算计算机分别处理 n 组导航

实验的被测试惯导系统中激光陀螺和加速度计

的原始脉冲输出，基于捷联惯导系统姿态、速度

和位置更新算法计算得出 n 组导航实验的纯惯性

导航姿态、速度和位置信息，将纯惯性导航位置、

速度信息与基准信息系统输出的载体姿态、位置

和速度信息进行比较，评估惯导系统导航测试

结果。

n 组导航实验的舰船运动状态与初始对准时

刻的停泊目的地均可以不同，这就保证了多组导

航实验采样的充分性。将 n 组 N 天长周期导航实

验的总时长压缩至 n+N-1 天，极大地节省了长

周期导航测试的时间和资源成本。以 8 组导航实

验的周期 30 天为例，实验实施如图 5 所示。

4. 2　实验验证

为验证实验方案的有效性，利用实验室研制

激光陀螺惯导系统进行了实验室测试，实验现场

如图 6 所示。将惯性测量单元置于转台上，依据

设计好的旋转路径开展自标定、对准和导航试

验，对准时间为 6 小时，进行了一次 37 天的长周

期导航实验，第 1 天到 31 天的第一航次、第 2 天到

图 5　八组导航实验中实验数据采集时序

Fig. 5　Time sequence of experimental data acquisition 
during eight navigation experiments

图 4　八组导航实验过程中载体运动状态

Fig. 4　Carrier motion state during eight navigation experi⁃
ments
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32 天的第二航次、第 7 天到 37 天的第八航次导航

结果如图 7 所示。为方便比对，将论文所有实验

数据的定位精度进行了归一化处理，8 组导航实

验定位精度结果统计如表 1 所示。

为了比对测试评估方法的可行性，在 2021 年

3 月至 2022 年 6 月，对激光陀螺旋转惯导系统进

行了 8 个航次单独启动的长航时导航实验，每个

航次的启动时间均为 6 小时，每次实验的周期为

30 天，随机抽取部分航次进行对比分析，其中航

次 1，2，6 的实验曲线如图 8 所示，8 个航次的实验

统计结果如表 2 所示。

为充分验证方法的有效性和可行性，对惯导

系统进行了车载动态实验，受实验条件和时间的

限制，在长沙周边地区开展了为期 5 天的车载动

态导航实验，实验平台及航行曲线如图 9 所示。

依据设计好的旋转路径开展自标定、对准和

导航实验，对准时间为 6 小时，每个航次的导航时

间为 72 小时，选取第 1 天到第 3 天为第一航次，选

图 7　37 天导航实验中 3 个典型航次定位误差曲线

Fig. 7　Position error curve of three typical voyages in 37 
day navigation test

图 6　长航时导航验证实验

Fig. 6　Long-endurance navigation verification test

表 1　37天导航实验中 8个航次的统计结果

Tab. 1　Statistical results of 8 voyages in 37 days naviga⁃
tion test

Voyage number
1
2
3
4
5
6
7
8

Position accuracy（Normalization）
0. 50
0. 51
0. 46
0. 55
0. 63
0. 71
0. 52
0. 62

图 8　8 个独立航次中 3 次典型实验结果

Fig. 8　Position error curve of 3 typical tests in 8 indepen⁃
dent voyages

表 2　8个独立航次实验的统计结果

Tab. 2　Statistical results of 8 independent voyages

Voyage number
1
2
3
4
5
6
7
8

Position accuracy（Normalization）
0. 50
0. 62
0. 71
0. 63
0. 65
0. 45
0. 72
0. 66
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取第 2 天到第 4 天为第二航次，选取第 2 天车辆静

止时刻进行第 2 航次的 6 小时初始对准，选取第 3
天到第 5 天为第三航次，选取第 3 天车辆静止时

刻进行第 3 航次的 6 小时初始对准，直至实验结

束，实验结果如图 10 所示。

从长航时静态及短航时车载动态实验可以

看出，重复利用导航数据和与独立进行实验对惯

导系统的性能统计结果一致，该实验测试评价方

法对长航时惯导系统的精度评价具有一定的普

适性和可用性。通过 1 个 37 天的导航实验可以

充分验证 8 个航次的 30 天长航时导航实验精度，

极大地缩短实验测试时间。

5 结  论

本文针对旋转调制惯导系统长航时实验测

试和评估方法开展研究，在自标定、自对准和旋

转调制导航旋转路径统一的基础上，提出了一种

基于重复样本旋转调制惯导系统测试评估方法。

该方法充分利用长航时导航过程中的导航信息，

大幅缩短了实验周期，同时考虑了载体运动的机

动性和多样性。利用实验室样机进行了周期为

30 天的长航时导航实验验证，定位精度的最大值

为 0. 71（归一化），与独立航次多样本实验精度基

本相当。利用短时车载动态实验验证了方法的

有效性，后续将深入开展长航时惯导系统误差传

播特性研究，增加姿态、速度等精度考核，开展系

泊、航行实验验证，以充分验证方法的有效性和

可行性。
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