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基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 摘 要

基于 的航空重力测量系统将 数据短期精度高、输出数据

频率高的优点和 数据长期稳定性好、不随时间漂移的优点集为一体，进行

了 数据融合处理，可以快速经济地获取分布均匀、精度良好、大面

积的重力场高频信息。

由于航空作业工作环境复杂恶劣引起的惯性器件误差和系统输出参数中的

随机误差现象十分严重，因而在器件精度不变的情况下， 的测量精

度和性能的高低取决于对其各种误差源的有效处理。本报告主要对

的高精度误差建模、 的高精度重力扰动补偿方法进行研究，主要研

究内容如下：

、为了提高 系统误差模型的建模精度，针对传统误差模型由于

忽略惯性器件标定残差及简化误差源模型带来的不足，本报告在 维传统误差

模型的基础上，考虑刻度因子误差和安装误差的标定残差，并使用随机常值和一

阶马尔科夫过程表示陀螺的随机漂移和加速度计的随机偏置，并且顾及到重力扰

动以及空间同步误差，建立了一个 维的高阶误差模型，并进行 与

载荷的联合飞行实验，验证了该模型的准确性和实用性。

、针对 导航计算中通常采用正常重力模型，而忽略了重力扰动

对 结果产生影响的问题，本报告提出了一种基于系统状态估计的高

精度重力扰动补偿方法，将 测量得到的比力信息与 测量得到的运动

加速度信息进行求差计算，获取带有随机误差的重力扰动信息，建立重力扰动场

的自回归统计模型，进而构建卡尔曼滤波器对 系统状态进行最优估

计，获取更加精确的重力扰动值，并在惯性导航方程的每个迭代周期进行重力扰

动高精度补偿。 与载荷的联合飞行实验结果表明，基于本报告提出

的重力扰动补偿方法的 水平姿态精度有明显提高。

关键词： ；高阶误差模型；重力补偿；时间序列分析
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基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究SINS/GNSS                  Abstract

The SINS/GNSS based airborne gravimeter gathers the advantages of both 

strapdown inertial navigation system (SINS) and global navigation satellite system 

(GNSS), such as short -term high accuracy, high frequency output, long -term stability, 

so it can obtain quickly and economically the gravitational field of large area with the 

characteristic of uniform distribution and good accuracy. 

On condition that the SINS/GNSS hardware is fixed, the accuracy of 

SINS/GNSS depends crucially on the proper treatment on the various errors. In this 

report, the high -order error modeling on SINS/GNSS and the gravity compensation 

method are studied. The main contents of research are given as follow:

1. Since the traditional SINS error model often ignores the residual calibration 

error of inertial sensors, a precise high -order error model with 45 dimensions was 

derived considering the influence of scale factor error, installation error and using the 

constants, first -order Markov process models to express the gory drift and 

accelerometer bias in this report . The proposed error model is compared with the other 

error models in the SINS/GNSS -Load combined flight experiment. The results show 

II

that the accuracy of SINS/GNSS based on 45 -dimensional error model is apparently 

increased.

2. Since SINS/GNSS navigation algorithms consider the gravity field to be the 

normal gravity model, meaning that gravity disturbance is ignored in the SINS/GNSS

navigation procedure, then gravity disturbance becomes a significant error source 

with decisive effects on the accuracy of SINS/GNSS. In this report, an innovation 

approach of the gravity compensation is proposed, which combines the benefits of the 

direct difference approach and the gravity disturbance modeling approach. The basic 

idea of the proposed approach is to obtain the limited -precision gravity disturbance 

via the direct difference approach, and establish an appropriate model for the gravity 

disturbance by time series analysis, then based on this model, achieve the optimal 

estimation of the gravity disturbance by using Kalman Filter. The SINS/GNSS -Load

combined flight experiment results demonstrate that the proposed approach can 

increase the attitude accuracy of SINS/GNSS.

SINS/GNSS; High -order error model; Gravity compensation; Time series 

analysis

Abstract

Keywords:



基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第一章

根据牛顿万有引力定律，任何物体间都有相互作用的力存在，力的大小与物根据牛顿万有引力定律，任何物体间都有相互作用的力存在，力的大小与物

体的质量成正比，与物体间的距离的平方成反比，其方向指向建立力场的物体。

因此，在地球表面的一切物体都将受到除该物体之外的地球总质量（忽略其它天

体）引力场对物体产生的引力作用。另外，地球不停地绕自转轴以一定角速度自

转，地表上除两极点外所有的点都在与自转轴垂直的平面上作圆周运动，将受到

方向垂直于自转轴向外的惯性离心力。地球对物体的引力和地球自转产生的惯性

离心力两个力的矢量差值形成了地球重力，其中引力是决定重力大小的根本因

素。地球表面及其邻近空间存在的这种重力作用或重力效应就是重力场。

总所周知，地球是由各种不同的岩石和矿石所组成的一个形状不规则的球

体，并由于地球内部和外部各种因素的相互作用，形成了各种不同形式的地质构

造，当这些地质构造或矿产的密度和周围岩石的密度不同时，所占据的空间就会

出现质量的剩余或亏损，从而造成重力场强度的差异（图 ）；反过来说，研究
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图 欧洲空间局重力卫星 获得的数据绘制的地球重力场



基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第一章

地下物质密度分布不均匀引起的重力变化，可以了解和推断地球的结构、地壳的

构造 以及勘探矿产资源 。

精准的重力场确定可以提供自然科学所需的基础信息，支持多种学科的相关

研究，对大地测量学、空间科学、地球物理学、地球动力学、资源勘探以及现代

军事等学科具有重要意义 。重力场提供了反映地球内部构造的重要手段，联合

重力场变化和三维地震层析成像，结合由大地测量获得的地球表面形变和位移信

息以及对地幔物质物理化学性质的实验研究，加之地壳及岩石圈的磁异常信息，

加深对地球内部密度异常结构及其动力过程的了解 。综合地面重力观测、海面

测高重力场数据、（超）高阶全球重力场模型、船测重力数据以及高分辨地形数

据，进行陆海一致的多源重力场数据融合，建立超高阶陆海统一地球重力场模型

（图 ），构建以似大地水准面为参考面的陆海统一的高程基准框架，反演地壳

结构 。
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基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第一章

利用各类高精度地表重力观测网络资料，研究重力场潮汐和非潮汐变化特征

及其动力学意义，结合地球自由振荡异常谱峰分裂和液态地核自由章动理论模

拟，提取地球液态地核的运动特征等地球内部动力学信号，获得地球内部结构参

数和核慢藕合特征的直接证据（图 ） 。

基于卫星重力数据，利用卫星重力和扣除比容的卫星测高测量技术定量估计

地球两极区域冰盖质量变化趋势（图 ），精准计算冰雪消融速率的空间分布，

精化冰雪消融的区域变化 。
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图 青藏高原及邻区重力场变化

图 格陵兰岛和南极区域质量线性变化速率



基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第一章

在不同的应用领域，对重力测量的精度和分辨率的要求也不同（表 ） 。

大陆岩石圈结构构造研究遵循现场采集物理场数据、处理数据并提取地下信息、

分析和解释所提取的信息和建立高空间分辨率的三维地壳上地幔的研究程式，综

合运用重力测量等地球物理探测方法查明区域地壳及全球地幔物性结构，通过信

息处理和反演可取得空间准确定位的描述固体地球内部不均匀性和构造的地球

模型 ，在此领域对重力测量要求达到 精度水平，空间分辨率要求达到

水平。

从确定地球物理形状即大地水准面的角度而言，综合利用重力场多源观测数

据构建一个从理论上逼近大地水准面经典定义的重力等位面（即地球重力场模

型），不同地球重力场模型所采用的数据和构建方法存在差异，致使其确定的地

球重力场模型对实际地球重力场表达能力有所不同，但在不考虑时变因素和参考

椭球差异时，其本质上都是对同一个真实地球重力场的理论逼近 ，在此领域对

重力测量要求达到 精度水平，空间分辨率要求达到 水平。

基于成矿理论指导和地球物理找矿实践积累所建立的综合地球物理勘探模

式可以有效地克服地质观察的不统一性和物化探的多解性，容易形成多方法、多

参数、多尺度综合勘探的技术优势 。在资源勘探领域中，尤其是金属矿产勘探

对重力测量要求的精度和空间分辨率较高。

应用领域 应用对象 重力场差异（ ） 空间分辨率（ ）

大陆岩石圈
固体地球

海洋岩石圈

洋盆尺度
海洋学

小尺度

冰盖 岩基

大地水准面

全球高程系统

惯性导航系统
大地测量学

精密定轨

资源勘探 石油、天然气
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1-1 [6]

[7] 1~2mGal

100km

[8]

2mGal 10~100km

4

[9]

1-1 [10]

mGal km

1~2 100

0.5~1 100~200

0.1 1000

1~2 100

1~5 50~100

2 10~100

1 100~20000

1~5 100~1000

1~3 100~1000

0.5~1 1~10

表 不同应用领域对重力测量精度和分辨率的需求水平



基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第一章

金属矿产

凡与重力有关的物理现象 原则上都可用来测定重力值。对地球重力场测量

的方法主要可以分为地面重力测量、海洋重力测量、航空重力测量。

地面重力测量是采用重力仪在野外流动观测以获取测区内重力分布的资料，

通常采用以下三种方法：

（ ）顺序单次观测法

重力仪在在较短的时间内完成一个测量段，满足在同一测量段内测量环境基

本类同，而且仪器零位变化可以近似为线性变化，从而可进行线性零位校正。

（ ）重复观测法

可以完全重复测量，也可以间隔重复进行测量，在零位校正时进行线性或二

次型等非线性校正。

（ ）非顺序观测法

测点的空间分布是随机的或半随机的，在同一个观测序列里，测站在空间上

相距尽可能远，以便使测点在空间上的最终分布与时间最不相关 。

以矿产勘探为目的的地面重力测量要求测网布置满足：①被探测的对象应在

测区中央，测区要有足够大的面积以便确定区域背景场；②测区内尽可能包括已

知地质情况的地段；③测线方向尽可能垂直于探测对象的走向，并尽可能与已有

的勘探线或地质剖面一致或平行；④测线间距不能大于地质体在地面投影长度的

，以保证有 条测线落在地质体在地面的投影范围内；⑤测点间距离

应小于异常波长的 ，保证至少有 个测点，能在规定的工作精度上反

映重力变化 。表 中表明矿产资源勘探对重力测量的要求较高，所以在测网

布置中的对测地工作精度要求也很高，需要高精度确定测点的坐标、高程，以便

进行纬度、高度和中间层校正，在地形起伏较大或地下坑道、平硐中工作时，还

要作相应的地形测量，以便进行相应校正。因此，基于重力仪的地面重力测量方

法可以得到各测点的精确测量结果，但受地形等客观因素的制约，不仅效率低下，

而且人力物力耗费巨大。

海洋重力测量是将重力仪安装在船上，采用走航式的连续观测方法进行重力

测量，主要分为路线测量和面积测量两种方式。海洋重力测量与陆地重力测量相

比，其特殊要求在于：需要在港口、码头建立重力基点，重力测量采用单次观测

SINS/GNSS             
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基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第一章

法，起始、闭合于这些基点；需要准确的航向、航速及位置等船只运动参数；要

求船只沿航线测线尽量保持匀速、直线航行。以船只为载体的海洋重力测量主要

受四个方面的干扰 ①因船只载体相对于地球运动改变了作用在重力仪上的离

心力而对重力产生的厄缶效应影响；②因波浪或船只引擎震动等因素引起的水平

方向上周期性加速度对重力的影响；③因波浪或船只引擎震动等因素引起的垂直

方向上周期性加速度对重力的影响；④当旋转型重力仪安装在惯性稳定平台上进

行重力测量时，周期相同、相位差 的垂直加速度和水平加速度共同作用在摆

杆上的一种交叉耦合效应影响 。为了消除这些干扰，保证重力测量的精度，

必须增置必要的辅助设备，如惯性稳定平台，仪器自动记录系统，和进行数据处

理的电子计算机等。但是，海洋重力测量的载体运动速度低且只能限于海面作业，

是一种低效的重力测量方法 。

航空重力测量是将重力仪安装在飞机等航空器上进行观测，与地面重力测量

和海洋重力测量相比具有非常明显的高速测量的优点。除此之外，航空重力测量

的优势还在于：①不受测区条件的限制，飞机载体原则上能够无限制地进入任何

勘探目标，对于高山、丛林、沙漠、沼泽，特别是在海岸线过渡带或陆水分界处

都易于进行重力测量；②不受地形起伏的影响，其测量的重力数据在一个水平面

上采集，不像地面重力在变化的基准面即在起伏面上采集，地形校正误差和近地

表小的横向密度变化引起的重力效应大大减小；③能够连续地对数据取样和处

理，解决在地面重力中由于取样不够密集而普遍存在的假频问题 。航空重力

测量的基本原理是从重力仪测得的比力中减去载体相对于地球的加速度从而获

取重力值，因此航空重力测量系统通常包括比力测量系统和加速度测量系统。

目前，由捷联惯性导航系统（ ）和

全球导航卫星系统（ ）组成的基于

的航空重力测量系统，其中 的捷联式惯性测量单元（

， ）由三只陀螺和三只加速度计组成 ，具有短时高精度、

完全自主式、齐全的位置速度姿态信息输出和数据更新频率高的优点，但

的导航误差随时间积累增长； 具有长时稳定性，定位误差不随时间无约束

发散的优点，但 存在动态环境中可靠性差、一般只提供定位和测速并且数

据更新频率低。综上可知 和 各有优势且具有互补性，因此
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: 

/2
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[13]

6
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集合了 数据短期精度高、输出数据频率高、不受外部环境干扰和 数

据长期稳定性好、误差不随时间漂移的优点于一体，可以获取高精度比力测量信

息和载体加速度测量信息。 机械结构简单、重量轻、体积小、功耗低、测

量效率高，但是由于捷联惯导系统的惯性测量单元直接固联在飞机载体上 其承

受的动态环境恶劣，对惯性传感器的测量动态范围、刻度因子稳定性等性能指标

有较高的要求。

本报告研究基于 的航空重力测量系统误差估计方法，通过深入

分析影响基于 的航空重力测量系统精度的误差源，归纳误差源之间

的相互关系，经过误差估计和补偿进而提高基于 的航空重力测量的

精度。

目前，国际上的 组合测量系统已经达到了很高的技术指标，最

典型的产品是加拿大 公司研制的 系列 ，包括 、

、 、 ，如图 所示。其中 采用了

高精度激光陀螺 与 组合，通过离线处理后的水平姿态精度与航向精度

分别达到 和 ，具体技术指标如表 所示，各项性能参数均指误

差的均方根误差 ， ，其中， 表示利用粗码

进行单点定位； 表示实时载波相位差分定位。
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SINS GNSS

SINS

,

SINS/GNSS

SINS/GNSS
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SINS/GNSS

SINS/GNSS

APPLANIX POS/AV [15] POS/AV310

POS/AV410 POS/AV510 POS/AV610 1-5 POS/AV610

IMU GPS

0.0025° 0.005° 1-2

(Root Mean Square Error RMS) C/A GPS

RTK

7

a POS/AV 310

第二节 国内外研究现状分析

一、 组合测量系统的发展现状

（ ）
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b POS/AV 410

c POS/AV 510

8

d POS/AV 610

1-5 APPLANIX POS/AV

（ ）

（ ）

（ ）

图 加拿大 公司的 系列产品
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性能指标 事后处理

位置

速度

横滚和俯仰

航向

性能指标 事后处理

位置

速度

横滚和俯仰

航向

性能指标 事后处理

位置

速度

横滚和俯仰

航向

性能指标 事后处理

位置

速度

横滚和俯仰

航向

瑞士 公司为了节约航空数据生产时间和成本，提高项目进行效率，研

发了高精度定位定向系统 ，如图 所示。 目前有四款 可

供选择，分别为 、 、 和 ，具体技术指标如表 所示。
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1-2 APPLANIX POS/AV

POS/AV 310

C/A GPS RTK

 (m) 4.0~6.0 0.1~0.3 0.05~0.3

(m/s) 0.05 0.01 0.075

(°) 0.03 0.03 0.015

(°) 0.1 0.07 0.035

POS/AV 410

C/A GPS RTK

 (m) 4.0~6.0 0.1~0.3 0.05~0.3

(m/s) 0.05 0.01 0.005

(°) 0.015 0.015 0.008

(°) 0.08 0.04 0.015

POS/AV 510

9

C/A GPS RTK

 (m) 4.0~6.0 0.1~0.3 0.05~0.3

(m/s) 0.05 0.01 0.01

(°) 0.008 0.008 0.005

(°) 0.07 0.04 0.008

POS/AV610

C/A GPS RTK

 (m) 4.0~6.0 0.1~0.3 0.05~0.3

(m/s) 0.03 0.01 0.005

(°) 0.005 0.005 0.0025

(°) 0.03 0.02 0.005

Leica

IPAS20[16] 1-6 IPAS20 IMU

NUS4 DUS5 NUS6 CUS6 1-3

表 加拿大 公司 系列产品性能参数
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类型

位置

速度

横滚和俯仰

事后处理

精度

航向

德国 公司研制开发的高精度定位定向系统 ，由一台集成

高端 接收机的传感器管理装置 和一个光纤陀螺 组成，如图

示。 对航摄仪、激光雷达等遥感载荷的位置和姿态信息进行直接精

确测量，结合空间三角测量进行位置姿态数据联合平差，可以达到大比例尺测图

或工程测量的要求，并可大大减少对地面控制点的需求或根本无需地面控制点。或工程测量的要求，并可大大减少对地面控制点的需求或根本无需地面控制点。

有 型、 型和 型三种不同精度的系统，可以满足不同用途测量

任务的需求，具体技术指标如表 所示。
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1-6 Leica IPAS20

1-3 Leica IPAS20

IMU NUS4 DUS5 NUS5 CUS6

 (m) 0.05~0.3 0.05~0.3 0.05~0.3 0.05~0.3

(m/s) 0.005 0.005 0.005 0.005

(°) 0.008 0.005 0.005 0.0025

(°) 0.015 0.008 0.008 0.005

IGI AEROcontrol[17]

GPS SMU IMU 1-7

AEROcontrol

AEROcontrol I II III

1-4

10

1-7 IGI AEROcontrol

图 瑞士 公司的 产品

表 瑞士 公司 性能参数

图 德国 公司的 产品
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产品类型

位置

速度事后处理

横滚和俯仰精度

航向

我国对 组合测量系统的研制及应用开展的时间相对国外较晚。

北京航空航天大学联合中国航空工业集团第六一八研究所在国家 计划的支

持下，于 年成功研制出第一代基于挠性陀螺（陀螺漂移为 ）的机载

，水平姿态精度和航向精度分别达到了 和 ， 质量为

，如图 所示。

十一五 期间，在国家 计划支持下，北京航空航天大学针对高精度轻

小型航空对地观测系统的需求，开展了小型化挠性陀螺 和高精度光学陀螺

的关键技术攻关和产品研制。北京航空航天大学于 年主持研制成功第

二代挠性陀螺 （采用航天科工 所挠性陀螺仪和石英挠性加速度计），如图

所示。与第一代挠性陀螺 相比，水平姿态精度由 （ ）提高到了

（ ），航向精度由 （ ）提高到了 （ ），同时 质量由 减小

到了 。

北京航空航天大学于 年成功研制小型光纤陀螺 （采用了北航光电

所的光纤陀螺和航天科工 所的石英挠性加速度计），航向精度和水平姿态精度
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1-4 IGI AEROcontrol

AEROcontrol -I AEROcontrol -II AEROcontrol -III

 (m) 0.05 0.05 0.05

(m/s) 0.005 0.005 0.005

(°) 0.008 0.004 0.003

(°) 0.015 0.01 0.007

SINS/GNSS

“863”

2004 0.1°/h

POS[18] 0.02 ( ) 0.1 ( ) IMU

6.5kg 1-8

1-8 POS

“ ” “863”

POS

POS 2008

POS 33

1-9 POS 0.02° 0.008°

11

0.1° 0.02° IMU 6.5kg

1.5kg[14]

2010 POS

33

表 德国 公司的 性能参数

图 第一代国产挠性

° ó ° ó

ó

ó ó ó
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分别达到了 （ ）和 （ ）， 质量为 。同年，北京航空航天

大学成功研制出高精度激光陀螺 （采用国防科技大学激光陀螺和航天科工

所石英挠性加速度计），精度优于 、接近 的水平（航

向精度 ，水平精度 ）， 质量为 ，如图 所示。

总体而言，我国在 组合测量系统研制和应用方面已经开展相关

研究工作，并取得了一定的成果。但是，目前我国的 组合测量系统

在精度、体积和质量上都与国外仍有一定差距。

众所周知， 组合测量系统通常使用卡尔曼滤波器（

）进行 和 的数据融合，为了列写 滤波系统方程必须先建立一

个系统误差模型，包括 和 的误差模型、惯性器件随机误差模型、

数据和 数据协方差的先验信息等。系统误差模型是否精确和合适，很大程

SINS/GNSS             

0.02° 0.01° IMU 3kg[19]

POS

33 POS/AV510 POS/AV610

0.005° 0.0025° IMU 6.7kg[20 -26] 1-10

SINS/GNSS

SINS/GNSS

1-9 POS

1-10 POS

SINS/GNSS

12

SINS/GNSS Kalman Filter, 

KF SINS GNSS KF

SINS GNSS SINS

GNSS

ó ó

图 第二代国产挠性陀螺小型化

图 国产高精度激光

二、 组合测量系统误差模型的研究现状
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度上影响了 组合测量系统的测量精度。

年， 提出一种 阶 误差模型，其误差状态包含：位置

误差、速度误差、姿态误差、高度通道误差，这些误差状态归类于标准

误差方程状态和气压高度表阻尼相关状态；陀螺逐次启动漂移误差、加速度计逐

次启动偏置误差，这类误差状态的数学模型用随机常值定义；陀螺慢变漂移误差、

加速度计慢变偏置误差，这类误差状态的数学模型用一阶马尔科夫过程定义；以

及各种环境敏感因子误差等。这种 阶 误差模型从理论上讲是精确和完备

的，但由于其阶数太高导致计算量过于繁重，因此在实际应用中意义不大，通常

用于理论分析。

年， 对在 阶 误差模型基础上简化得到的一种

阶 误差模型进行了研究，结果表明 阶 误差模型完全可以替代 阶

误差模型，并没有明显的精度损失。 年， 在 数据融合

应用中，将系统误差模型在 阶 误差模型基础上引入了 阶、 阶和

阶 误差模型。通过对结果的比较分析，得出 阶 模型 阶 模型

组成的 阶系统误差模型效果较好的结论。

年， 建立了一个应用于 紧组合的 阶系统误差模

型，其状态包含位置误差、速度误差、加速度误差、姿态角误差、角速率误差、

加速度计偏置误差、加速度计刻度因子误差、陀螺漂移误差、陀螺刻度因子误差、

接收机钟误差、 接收机钟漂移率误差、各颗卫星伪距误差。

随着惯性器件技术的不断发展，诸如环境敏感因子误差等因素在系统误差建

模中一般都予以忽略。并由于在航空遥感的应用中 一般采用松散组合的滤

波方式进行 数据融合解算，因此通常采用 阶系统误差模型，其系

统状态分别为 个位置误差、 个速度误差、 个姿态角误差、 个轴向的陀螺

随机常值漂移和 个轴向的加速度计随机常值偏置。加拿大 公司研制的

商业通用 后处理软件 采用的就是 阶系统误差模型 。该

阶系统误差模型将陀螺和加速度计的刻度因子和安装误差考虑为标定后补偿

完全，不存在残差，只考虑陀螺的随机漂移和加速度计的随机偏置。但是陀螺和

加速度计的刻度因子和安装误差的标定结果通常与理想值有差异，这将直接影响

的测量精度。高精度 必须全面考虑各主要误差源对系统精度的影响，
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1985 Knudson[27] 93 INS
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建立一个精确完备的系统误差模型将会有效地提高 测量精度。

近年来，加拿大 公司生产的 系列产品，其使用的系统误

差模型的阶数在 维之间 ；瑞士 公司生产的 系列产品，同

样使用了高阶系统误差模型 ，其误差模型的具体阶数未公开。以上两个国外

公司 组合测量系统产品采用的高阶系统误差模型的具体技术细节均

未见公开报道。

在国内，邱宏波 建立了一个 阶状态的系统误差模型，考虑了陀螺和加速

度计的刻度因子和 安装误差 的标定残差，但是将陀螺随机漂移和加速度计随机

偏置简单地取为随机常值；并由于该误差模型的应用对象是捷联惯导系统，其考

虑的 安装误差 是 本体坐标系与载体坐标系安装不平行引起的误差，因此

文献 的 维状态误差模型不适用于本论文的研究对象 。孙红星 提出

一个 维状态的误差模型， 维导航参数系统状态：位置误差、速度误差、姿

态误差，使用 维状态表达 器件误差，即使用随机常值、随机游走和一阶

马尔科夫过程表示陀螺的随机漂移和加速度计的随机偏置，使用随机常值表示陀

螺和加速度计刻度因子标定残差，同时顾及了 和 之间的三维空间偏置，

但是忽略了安装误差的标定残差。上述两个系统误差模型对某些重要误差源的简

化处理都将直接影响 的测量精度，对用于高精度航空重力测量的

而言，必须充分考虑标定残差等因素的影响，因此建立一个精确完

备的高阶 系统误差模型十分必要。

在通常情况下， 组合测量系统在导航计算中一般采用正常重力

模型（如 ）获取重力矢量 ，称为正常重力。正常重力与真实重力之间

不可避免地存在偏差，此偏差既为重力扰动。中低精度 的主要误差

源为惯性器件误差，这意味着重力扰动对中低精度 导航结果的影响

相对较小，因而采用正常重力模型即可满足中低精度 的导航精度要

求 。随着惯性器件（加速度计和陀螺仪）制造技术的不断发展，对于高精度

的 而言，惯性器件的精度量级远高于重力扰动的量级，这时重力扰

动已成为高精度 的重要误差源之一 ，再简单使用正常重力模型计

算出的正常重力矢量将严重影响高精度 的导航精度。因此在高精度
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25~35 [32 -33] Leica IPAS
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[37,38]
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三、 组合测量系统重力扰动补偿方法的研究现状
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的导航计算中重力扰动不可忽略，必须考虑对重力扰动进行补偿。

国外在重力扰动方面的研究起始于上世纪六十年代，主要集中在研究重力扰

动对惯性导航系统定位精度的影响。 年 等对车载 舰载惯性导航系统

的定位精度受重力垂线偏差影响进行了研究。 年 等对机载惯性

导航系统的定位精度受重力垂线偏差影响进行了研究。随着卡尔曼滤波方法在惯

性 卫星等多传感器组合导航系统上的普及应用，重力扰动被当作卡尔曼滤波器

的系统误差状态进行最优估计 但是这种方法需要建立重力扰动的统计模型，再

根据统计参数设计出重力扰动矢量的成形滤波器。 年至 年间， 、

、 、 、 等在重力扰动统计建模方面进行了深入

研究，建立了多个不同的重力扰动随机模型。这些模型能够反映出重力扰动的实

际特性，却并不适合转换为成形滤波器，因而不适合应用于卡尔曼滤波方法。

年至 年间， 、 、 、 等采用一阶、二阶等

高斯 马尔科夫过程来描述重力扰动的统计模型，适合于卡尔曼滤波的应用，但

不能普遍适用于任何区域的重力场。 年 从理论上分析了不同精度

惯性导航系统所需要的重力测量技术及其相应的精度。 年 分析了

分别采用不同阶次重力场球谐模型（ 阶、 阶和 阶）与正常模型重力一

起应用于惯性导航系统力学编排，对惯性导航系统定位精度的提高。 年

在短时 失锁情况下对 组合导航系统重力补偿方法进行了研

究。 年和 年 利用实测的 的重力垂线偏差

网格数据对 组合系统进行重力扰动补偿，分析了其对定位精度提升的

效果。 年 对高精度惯性导航系统的重力扰动补偿方法进行了研究。

年 在其博士论文中基于加拿大 大学的 系统采用了直

接求差法计算重力扰动。 年， 和 分别采用三阶马尔科夫过程

和十阶三角多项式作为重力扰动的统计模型，对重力扰动进行最优估计，并与采

用直接求差法计算重力扰动的结果进行了比较分析。 年， 对 种

重力扰动统计模型在航空应用进行了综述分析。

近年来，国内许多学者也对惯性导航系统的重力补偿技术进行了研究。

年，董绪荣、宁津生等在 年 对重力扰动在惯性导航系统中的影响进行了

研究分析，给出了两个研究重力扰动影响的方法，讨论了在不同应用环境下由重
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力扰动直接或间接引起的惯性导航系统各项定位误差的大小及变化规律，并研究

了减弱重力扰动影响、提高惯性导航系统定位精度的方法。 年，李卓 等

对地球重力场模型和中国海及领域的重力异常特征进行了描述，并基于惯性导航

系统的误差方程通过理论分析和仿真实验对重力扰动产生的影响进行了研究。

年，陈永冰、边少锋 等建立了基于重力异常的平台式惯性导航系统误差

模型，推导出重力异常东向和北向分量对各系统误差量的传递函数，并通过仿真

实验论证了其提出的在平台式惯性导航系统力学编排中修正重力异常的方案。

年，李斐、束蝉方 等对惯性导航系统采用已有的 重力场模型进行

重力扰动补偿所能达到的定位精度进行了研究分析，讨论了实施 任务和

改进重力场模型对惯性导航系统定位精度的影响，并提出了未来高精度惯性导航

系统对重力扰动补偿精度的要求。同年，吴太旗、边少锋 等将高阶重力模型

引入到惯性导航力学编排方程中，取代了正常重力模型，对重力扰动引起的惯性

导航误差进行了分析，同时也在惯性导航方程中考虑了重力垂线偏差分量产生的

影响，提出了两种重力扰动补偿的方法。 年，金际航，边少锋 基于重力

学和牛顿第二定理的基本概念，推导了考虑重力扰动的惯性导航系统误差方程，

分析了单通道惯性导航系统由重力垂线偏差引起的惯性导航位置误差及其传播

特性。本论文将瞄准基于高精度 重力扰动补偿方法的国际前沿，针

对现有重力扰动补偿方法的不足，研究满足高精度 的航空重力测量

的需求。
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在 使用 对 导航结果和 导航结果进行数据融合之在 使用 对 导航结果和 导航结果进行数据融合之

前，建立一个精确和合适的 系统误差模型十分关键，在很大程度上

决定了 的测量精度。 中的 由三只陀螺和三只加速

度计组成，如下图所示。陀螺和加速度计的测量误差是影响 测量精

度的主要因素之一，因此在建立 系统误差模型时必须对陀螺和加速

度计的误差进行精确建模。

目前国外民用 产品中精度最高的是加拿大 公司生产的

，其采用了基于多种误差源的高阶误差模型 ，但具体技术细节未

公开。而国内学者建立的系统误差模型均对误差源作了简化处理。文献 建立

了一个 维状态的误差模型，考虑了陀螺和加速度计的刻度因子和 安装误差

的标定残差，但是将陀螺随机漂移和加速度计随机偏置简单地取为随机常值；并

由于该误差模型的应用对象是捷联惯导系统，其考虑的 安装误差 是 本体

坐标系与载体坐标系安装不平行引起的误差，因此文献 的 维状态误差模坐标系与载体坐标系安装不平行引起的误差，因此文献 的 维状态误差模

型不适用于本文的研究对象 。文献 提出一个 维状态的误差模

型，使用随机常值、随机游走和一阶马尔科夫过程表示陀螺的随机漂移和加速度

计的随机偏置，考虑了刻度因子的标定残差，同时顾及了 和 之间的
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三维空间偏置，但是忽略了安装误差的标定残差。这些简化处理将直接影响

的精度，对高精度航空重力测量用 而言，必须充分考虑

标定残差等因素的影响，因此建立一个精确的高阶系统误差模型十分必要。

本报告在 阶系统误差模型的基础上，考虑刻度因子误差和安装误差的标

定残差，并使用随机常值和一阶马尔科夫过程表示陀螺的随机漂移和加速度计的

随机偏置，并且顾及到重力扰动以及空间同步误差，建立了一个 维的高阶误

差模型，并且运用基于奇异值分解 的分段线

性定常系统 可观测性分析理论 ，分析

的可观测性和载体机动的关系，设计了载体机动方案。最后选取目

前工程上通常使用的卡尔曼滤波技术对 数据进行处理，并进行了仿

真实验验证。

的关键部件是惯性测量单元（ ），其内含有三轴正交安装的角速度

和线加速度传感器，即陀螺和加速度计。 器件误差来源于内、外两种因素，

器件本身机械、电气构造的不完善是误差的内因和根本，过载、振动、角运动、

线运动等力学因素，温度、气压等气候因素，电、磁场等电磁因素造成的环境条

件是 测量误差的外因和条件。 测量误差包含数据间的两层关系：陀螺

和加速度计输出的脉冲数据与 输出的物理量之间的关系，及陀螺和加速度

计器件确定性误差与 输出物理量之间的关系。通过前者，建立起陀螺和加

速度计器件原始测量值与可供 导航解算的物理值之间的映射联系；

通过后者，实现了 测量数据转化过程中对陀螺和加速度计器件误差的补偿。

通过对 中的核心惯性器件陀螺仪和加速度计进行大量的性能测试，分

析获取的相关实验数据，归纳出 中的惯性器件误差主要为偏置误差、刻度

因子误差、安装误差等确定性误差和一定程度的随机噪声，以及各误差对

系统性能的影响如表 所示。

误差类别 表现特点 导致结果
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第二节 惯性器件误差形成机理及建模

一、 惯性器件的误差机理分析

表 惯性器件主要误差对 系统性能的影响
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偏置误差 器件输出加性误差 导航结果发散

刻度因子误差 器件输出乘性误差 角度变化测量误差、姿态误差

安装误差 输出加性误差 导航精度降低

随机噪声 器件输出叠加随机干扰 滤波器估计误差

惯性器件的确定性误差每次启动都会存在，可以通过实验室标定实验，利用

最小二乘法估计出惯性器件误差模型中各误差系数项。另外，考虑到确定性误差

对温度敏感，还要通过多组恒温条件下的标定实验，估计每个温度测试点下对应

的模型系数，再利用线性回归建立全温范围内惯性器件确定性误差与温度之间的

定量关系，进而 系统在数据预处理时即可补偿掉陀螺仪的确定性误

差。然而在飞行过程中， 系统还会受惯性器件逐次启动误差和残余

的确定性误差影响。惯性器件逐次启动误差每次开机都不同，但在一次开机过程

中保持不变。它和残余误差可以视为常值器件偏差，加入 系统模型

的状态量，在 滤波过程中在线估计与补偿。惯性器件的随机噪声无法补

偿，但假设噪声为高斯分布的随机过程，可利用静态测试估计其方差，通过

滤波器中配置其权重来最大限度地消除噪声影响。由于真正影响

精度的是补偿了 误差后仍然存在的惯性器件误差，包括未建模

的确定性误差、与环境相关的误差、时变误差等，因此项目组在研究过程中不再

考虑已经完成标定的大部分确定性误差和统计特性已知的随机噪声，而将研究重

点集中在 未建模误差。

在器件误差的层面，除了常值漂移误差外，另一个主要的确定性误差即刻度

因子误差。刻度因子会受到载体运动等动态因素的明显影响，因此需要对刻度因

子误差进行更深入的研究。在给定的 精度下， 系统的位置和

姿态精度由 的性能决定。影响动态姿态测量精度的则是陀螺刻度因子误差，

其表示陀螺输出信号与输入陀螺的角速度之间的对应关系。理想情况下，陀螺输

出与输入角速度应为确定的线性关系。但实际情况中，由于各种干扰因素的影响，

陀螺输出与输入角速度呈非线性关系，即是刻度因子误差。刻度因子误差一方面

与载体的运动状态有关，其特性受输入角速度的影响；另一方面，与 外界

环境有关，其特性又受温度的影响。对 误差模型中陀螺刻度因子误差的准
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确标定与补偿，对 系统的姿态精度有非常重要的意义。

对 内任一陀螺敏感轴 ，其输出主要受到常值偏差、刻度因

子误差和安装误差的影响。安装误差由传感器在 内部安装不精确导致，表

示陀螺敏感的角速率 与 输出的角速率 间的非正交性，两

者可以用公式（ ）相互转化。

通过 惯性器件的误差机理分析，可知 的惯性器件误

差主要包括陀螺漂移、加速度计偏置、刻度因子误差、安装误差等 。为了提

高 的测量精度，必须标定 惯性器件的各项误差参数，并

对误差进行补偿。常用的标定数学模型方程 如公式（ ）所示：

公式 中， 、 为陀螺的输入和输出， 、 为加速度计的输入和输出，

、 为陀螺和加速度计的刻度因子， 、 为陀螺和加速度计的零漂和

零偏， 、 为陀螺的安装误差系数， 、 为加速度计的安装误差系数，

、 、 、 为交叉耦合系数， 、 为二阶非线性系数，

分别表示陀螺和加速度计的三个测量轴向。

在实际标定过程中，一般将交叉耦合项 、 、 、 和二阶非线性项

、 设为 。经过标定补偿后， 、 、 、 、 、 、 、 的标定

残差为陀螺随机漂移、加速度计随机偏置、陀螺刻度因子误差、加速度计刻度因

子误差、陀螺安装误差、加速度计安装误差，均为随机误差。如果忽略对这些随
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机误差进行处理， 导航精度在很大程度上将受到影响。根据工程的

实践经验，对于已知类型的惯性器件可以确定其随机误差模型，从而可以通过卡

尔曼滤波来估计出各随机误差分量 。因此在建立 惯性器件误差源

模型时，陀螺随机漂移与加速度计随机偏置、刻度因子误差和安装误差必须予以

考虑。

综合上述分析后， 惯性器件误差源模型可用公式 描述：

公式 中， 、 为陀螺和加速度计的误差， 、▽为陀螺随机漂移和加

速度计随机偏置， 、 为陀螺和加速度计的刻度因子误差， 、 为

陀螺和加速度计的安装误差， 、 为陀螺和加速度计的真实输入量。

▽

陀螺随机漂移 和加计随机偏置▽是十分复杂的随机过程，反映了陀螺

和加速度计对载体角速率和加速度测量上的误差，大致可概括成三种分量：

随机常值、一阶马尔科夫过程和白噪声 。陀螺随机漂移 和加速度计随机

偏置▽的数学模型可用公式（ ）描述：

公式 中， 、 、 与▽ 、▽ 、 ，分别为陀螺与加速度计的随机常值、

一阶马尔科夫过程、白噪声漂移和偏置，其数学模型表达为公式 ：

公式 中， 与 为陀螺和加速度计一阶马尔科夫过程漂移 偏置的相关时

间， 与 分别是陀螺和加速度计一阶马尔科夫过程漂移 偏置的驱动白

噪声； 与 分别为陀螺和加速度计的白噪声强度， 为狄拉克函数，
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分别表示陀螺和加速度计的三个测量轴向。

由于陀螺和加速度计的输出是脉冲信号，必须按照一定的比例系数计算

出实际对应的角速率和加速度值。该比例系数是通过标定补偿的方法得到，

与真实的比例系数标称值之间存在偏差，此偏差即为刻度因子误差，可用随

机常值表达，其数学模型表达为公式

公式 中， 和 别为陀螺

和加速度计的刻度因子误差矩阵， 分别表示陀螺和加速度计的三个测

量轴向。

安装误差是由陀螺和加速度计各自的三个测量轴非正交安装引起的误

差，如图 所示。

θ θ

θ

θ

θθ

图 中， 为三个非正交的测量轴坐标系， 为理想的正

交 坐标系。 为 在平面 上的投影， 与 的夹角为 ，

与 的夹角为 ，这样， 与 之间的夹角可用参数 、 来

描述；同理 为 在平面 上的投影， 与 之间的夹角可用

参数 、 来描述； 为 在平面 上的投影， 与 之间的

夹角可用参数 、 来描述。由此可知每个测量轴的安装误差均可用两个

参数来描述，并考虑到安装误差角都是小量，可得非正交测量轴坐标系
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和理想的正交 坐标系 之间的转换关系如公式 所

示：

公式 中， 即为非正交测量轴坐标系 和理想的正交 坐标

系 之间的转换矩阵。

由此可得安装误差矩阵 为：

公式 中， 为单位阵。

对应的安装误差矩阵各非零元素均可用随机常值表达，其数学模型表达

为公式

公式 中， 和 分别为陀螺和加速度计的安装误差矩阵。

通过上述对惯性器件各误差源分析及建模， 的总体误差模型的数学

模型表达为公式
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在 系统中，主要的计算问题是姿态矩阵和位置矩阵的计算，而

且其中又以姿态矩阵的计算工作量最大，因此计算误差在影响姿态解算误差乃至

系统解算误差的重要因素。从对惯性器件的信号采样起， 组合导航

计算误差包括： 捷联解算中进行离散化时引入的量化误差、

捷联姿态解算中的转动不可交换误差、 导航计算中由于

导航计算机字长限制等引起计算截断误差和计算舍入误差、与地球模型相关参数

设置或引用不正确引起的地球模型误差、以及 组合导航计算中

和 时空同步误差等。

在 系统中，陀螺、加速度计的输出通常为导航参数更新周期内

的脉冲数增量，而这些脉冲数增量则是通过对角增量和速度增量脉冲进行计数获

取的。由于无法保证导航参数更新周期起始时刻和终止时刻的计数开始脉冲和计

数停止脉冲与增量脉冲同步，故 惯性器件输出的导航参数更新周期

内脉冲数增量就包含了量化误差。对脉冲量进行量化时 计数脉冲会将信号脉冲

当前周期内的量化误差转到下一个周期，在这种情况下 脉冲总量不会有误差，

但是在每一步量化中仍然会引入误差 特别是在载体高动态运动条件下 脉冲量

的量化误差降低了传感器的分辨率 而且由于各轴向耦合影响 也会降低

系统的整体测量精度。

系统进行捷联解算时，通常利用方向余弦矩阵微分方程或四元

数微分方程进行姿态更新，这两种姿态解算方法都用到了角速度矢量的积分。由

于刚体有限转动的不可交换性 当不定轴转动时，角速度矢量的方向随时间变

化，角速度矢量积分没有意义。只有当积分区间很小时，角速度矢量积分近似成

立，从而引入了转动不可交换误差。减小不可交换性误差的方法，除了选择适当

的计算方法之外，从根本上说，只有减小陀螺采样的角增量，即增大采样频率，

使角速度矢量积分二次以上项可以忽略。但是，陀螺采样频率的提高，增大了
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导航计算机的运算负担，只能在陀螺采样频率和 导航计

算机两者之间采取折衷的方法。

在 进行姿态更新解算时， 导航计算机对于陀螺在采

样时间间隔内经过位置速率及地球自转速率的补偿后的角增量余弦函数必须按

级数展开的有限项计算，把高阶项截去，其截断的部分，就是截断误差。显然，

低阶算法截断误差大，从降低截断误差考虑，采用高阶算法为好。高阶算法虽然

截断误差小，但是高阶算法计算工作量大导致 计算机的负担重，在

实际应用中，要把采用的算法阶次和采样频率统一考虑。

导航计算截断误差是在求解姿态微分方程的数值解时，用有限过程代替无限过程

时产生的误差，是算法的缺陷造成的，选择好的数值计算方法是减小截断误差的

主要解决途径。 导航计算舍入误差是由于 计算机的运算

处理器字长有限，在进行数学计算时只能对有限位数字进行运算，对

原始数据、中间步骤和最终结果都不得不进行舍入，被舍去量所造成的误差就叫

做舍入误差。然而， 导航计算机系统通常使用浮点处理器，字长限

制已不再是一个严重的问题。

计算位置信息要用到地球参考托球面的曲率半径，并且

系统中导航坐标系的建立也是基于参考椭球面的子午圈、卯酉圈等。

导航计算中对应不同纬度地点的地球曲率半径是不同的，纬度越高，

等效半径比实际半径要大；反之，纬度越低，等效椭球曲率半径比实际半径要小，

因此在地球曲率半径等效上存在着一定的误差。由 姿态失准角引起

加速度测量的交叉耦合误差，再加上加速度计零偏误差，最后形成加速度误差，

通过一次积分并加上初始给定误差，形成速度误差，而后除以地球曲率半径，再

通过一次积分并加上初始误差，最后形成导航位置误差。与姿态失准角和加速度

计零偏误差相比较，地球曲率半径描述误差对 导航计算结果的影响

可以忽略。

在动态应用中，由于 随载体一起在地球重力场中运动，

系统中 观测到的比力是载体运动加速度与地球重力加速度以及
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其他有害加速度的共同反映。为了从比力观测值中分离出所需要的导航信息，在

导航坐标系下需要补偿掉地球重力信息。采用正常重力模型求得的正常重力只是

实际重力的近似表示。二者之差即为重力扰动，对 性能的影响远大

于正常重力本身模型逼近误差的影响，可以采用将重力扰动视为随机过程进行建

模的方法，减轻重力扰动对 精度的影响。

系统中 与 进行数据融合处理的一个关键问题是时间

同步，即将 数据与同一时刻的 数据进行组合处理。时间同步误差的

影响非常显著，当载体运动速度为 时， 的同步误差引起的位置误

差可达 。另一方面， 的测量中心点与 天线中心由于安装物理空

间限制，通常不重合，即为空间同步误差。在 随载体运动时，尤其

是做机动转弯时，空间同步误差会影响 的位置和速度测量精度，所

以 数据和 数据在进行组合处理时需要归算到同一空间参考点上。

通过 组合导航计算误差机理分析，本报告主要对 中

重力扰动误差、 和 时空同步误差进行建模处理。

组合导航计算中需要的是实际的重力 ，然而在实际动态应用中

无法获得运行轨迹上个点的实际的重力，采用正常重力模型计算出的正常重力

代替 ，导致的重力扰动为：

按照统计重力学方法建立起扰动重力场的统计模型，根据扰动重力场统计参

数重力扰动位的自协方差函数 ，设计出重力扰动的成形滤波器如下：

将公式（ ）与 系统误差状态方程组合在一起进行 滤波，

估计出 系统误差状态并校正，从而减小重力扰动对 测量

精度的影响。
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系统中 和 在数据采集过程中均记录有各自相应的系

统时刻，然而记录的时刻与实际观测时刻有误差，采用 接收机输出的

信息并估算数据传递时延可以实现时间精准同步。考虑到 组合导航

计算工作量，由于 数据输出频率相较于 低，因此采取将 天线

中心归算到 测量中心的方式。

设 测量中心在 载体坐标系中的位置矢量为 ，利用公

式（ ）在 组合导航滤波量测方程中计算 与 中心位置

偏差改正数，将 天线中心同步至 测量中心：

首先建立 连续状态空间方程和量测方程为：

公式 中， 为系统状态向量。结合公式 表示的 总体误差模型，

系统状态向量 包括了位置误差 、 、 ，速度误差 、 、 ，姿态

误差 、 、 ，加速度计随机常值偏置▽ 、▽ 、▽ ，加速度计一阶马尔科

夫过程偏置▽ 、▽ 、▽ ，加速度计刻度因子误差 、 、 ，加速度

计安装误差 、 、 、 、 、 ，陀螺随机常值漂移 、 、 ，

陀螺一阶马尔科夫过程漂移 、 、 ，陀螺刻度因子误差 、 、 ，

陀螺安装误差 、 、 、 、 、 ，重力扰动 、 、 ，空间

同步误差 、 、 共 个系统状态。

再根据捷联惯性导航系统的误差分析，可得 误差方程如公式

（ ）。
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根据上述的误差方程，公式 中的 为系统状态转移矩阵； 为系统噪声分

配矩阵； 为系统噪声向量，其分量均为零均值随机白噪声； 为量测向量，由

输出的位置和速度信息与 的相应输出信息相减而得； 为量测矩阵。

具体形式如表 。
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根据 航空作业方式，通常采用连续 型飞行轨迹，在作业段内

载体做匀速直线运动。由于系统状态可观测性是滤波收敛的前提条件，若滤波器

的状态量不可观测，则不论采用何种滤波器均无法收敛。当载体做匀速直线运动

时系统的可观测度低， 滤波器无法十分准确估计出相应的误差参数，因

此 在进入成像段之前，需要作一次合理的机动，提高系统状态的可

观测度，从而保证 的导航精度。通常的机动方案有 型机动、 字

型机动和 型机动，如图 所示。
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二、 高阶系统误差模型可观测度分析
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运用基于 的 可观测性分析理论，对上述三种机动方案的可观测

度进行定量分析， 系统状态向量 中的位置误差和速度误差是由
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图 航空作业机动方案
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外观测信息构成直接观测量，所以这六个系统状态是完全可观测的。

其余各系统状态在不同机动方案情况下的可观测度分析结果归纳如

图 和表 所示。

机动前 型机动 字型机动 型机动

东向失准角误差 北向失准角误差 天向失准角误差
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机动前 型机动 字型机动 型机动

轴 轴 轴 轴 轴 轴

加计安装误差

机动前 型机动 字型机动 型机动

轴陀螺漂移 轴陀螺漂移 轴陀螺漂移
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机动前 型机动 字型机动 型机动

轴 轴 轴 轴 轴 轴

陀螺安装误差

机动方案
可观测度

机动前 型机动 字型机动 型机动

东向失准角

北向失准角

天向失准角

轴加计偏置

系统状态

轴加计偏置

轴加计偏置

轴加计刻度

因子误差

轴加计刻度

因子误差

轴加计刻度

SINS/GNSS             

2-4 SINS/GNSS

2-3 SINS/GNSS

U 8 S

13.9072 22.5037 74.8701 95.1582

13.9061 21.3221 25.7079 22.8204

1.0843E -17 7.2005 73.6125 92.206

X
8.4614E -18 0.8315 1.8932 2.4513

SINS/GNSS

Y
2.3251E -16 0.2581 1.0302 1.01801

Z
1.4143 1.8763 2.0013 2.3125

X
2.2911E -30 1.0259 3.1507 2.9964

34

Y
9.3869E -30 0.9428 2.3697 2.5361

Z 13.9037 20.3643 74.8685 82.1481

0.003

0.004

0.005

0.006 U 8 S

0

0.001

0.002

xy yx xz zx yz zy

图 各系统状态在不同机动情况下的可观测度条形图

表 各系统状态在不同机动情况下的可观测度值
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陀螺 轴安装

误差

陀螺 轴安装

误差

陀螺 轴安装

误差
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从图 和表 中可以看出，在机动后 系统状态的可观测度都从图 和表 中可以看出，在机动后 系统状态的可观测度都

有不同程度的提高，其中以 型机动最为突出，同时 型机动方案实施也较为容

易，因此 型机动是一种较为合理的机动方式。
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由于 随载体一起在地球重力场中运动，加速度计测量到的比力

是运动加速度和重力加速度的共同反映。为了得到 组合导航计算中

所需的运动加速度，必须从比力测量值之中分离出重力加速度。通常情况下，导

航计算所使用的重力加速度矢量是通过正常重力模型计算而得，在导航领域中常

用的正常重力模型为 重力模型，该模型将地球假设为一个形状和质量分

布都很规则的匀速旋转的椭球（ 椭球），通过该椭球已知的形状与质量参

数可以很方便地算出该椭球产生的引力位，再结合椭球旋转的离心力位就可推导

出 重力模型的正常重力公式，如下：

公式 中， 表示正常重力加速度值， 和 为地理纬度和海拔高度。

然而，真实的地球形状是不规则的，并且内部的质量分布也不均匀，这就造

成了采用正常重力模型求得的正常重力只是真实重力的近似表示，其二者之差

（即重力扰动）是客观存在的，如图 所示 。对于中低精度 ，

由于其惯性器件自身误差（陀螺漂移、加速度计偏置）相对较大，主要误差源为

惯性器件误差，重力扰动对 导航精度产生的影响可以忽略不计，因

而采用正常重力即可满足中低精度 的要求。随着惯性器件本身的逐

渐完善，惯性器件自身精度得到极大提高，对于高精度的 ，惯性器

件的精度量级已远高于重力扰动的量级，这时重力扰动已成为高精度

的一项突出的误差源，在 导航计算中再不能再简单使用

正常重力代替真实重力，否者将严重影响高精度 的导航精度。因此

对于高精度 而言，重力扰动不可忽略，必须考虑对重力扰动进行有
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效补偿。

对重力扰动进行有效补偿的前提是精确获得重力扰动，目前主要有三种测量

重力扰动的方法： 绝对重力仪测量法； 基于统计模型的最优估计法； 直

接求差法。基于绝对重力仪测量的方法可以得到每一个重力测量位置的精确测量

结果 ，但受地形等客观因素的制约，不仅效率低下，而且人力物力耗费巨大。

基于统计模型的最优估计法从理论上可以得到最优的重力扰动估计值 ，前提

是拥有一个足够精确的重力扰动模型，如果面对一个陌生测区或者地形复杂、地

壳密度变化较大的测区，精确重力扰动模型的建立将十分困难。直接求差法是目

前普遍采用的方法，其将 测量的比力与 测量的运动加速度二者求差

即可得到重力扰动信息 ，但是直接求差法不是一种最优的估计算法，其得到

的重力扰动测量值精度有限，不能满足高精度 定姿定位的需求。

针对上述重力扰动测量方法存在的不足，特别在对陌生、复杂地形的测区进

行作业的情况下，建立一种高效、精确的重力扰动测量方法十分必要。本报告提

出一种基于系统状态估计的 高精度重力扰动补偿方法，将 测量

得到的比力信息与 测量得到的运动加速度信息进行求差计算，获取带有随

机误差的重力扰动信息；以此建立重力扰动场的自回归统计模型，并将重力扰动

作为新的状态量进行组合系统滤波状态增广，并根据重力扰动场的统计模型建立

系统误差方程，得到用于滤波估计的误差模型系统方程。选取 的位置、

SINS/GNSS          

3-1 [60]
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速度和加速度信息作为外部量测量，构建卡尔曼滤波器对 系统状态

（包含重力扰动）进行最优估计，获取更加精确的重力扰动值，并在惯性导航方

程的每个迭代周期进行重力扰动高精度补偿。

的误差分析通常从 力学编排开始。根据牛顿第二定律可推

导出地理坐标系 下的比力方程 如下：

公式 中， 表示在 系下的载体运动速度矢量； 为 的一阶时间导数，

表示载体的运动加速度矢量； 表示在 系下加速度计测量的比力矢量； 表

示在 系下地球自转角速度矢量； 表示 系相对地球坐标系 的转动角速度

矢量在 系下的投影； 表示在 系下真实重力矢量。

对公式 两边进行一次微分 ，得到其扰动方程如下：

在 系下比力 的测量误差主要来自于姿态误差和加速度计的偏置误差，

在忽略二阶以上误差项的前提下，其误差模型为：

公式 中， 为 系下比力测量误差， 为地理坐标系下姿态误差， 为

加速度计的偏置误差， 为载体坐标系 与 系之间的方向余弦矩阵。

将公式 带入 中，得到速度误差矢量的微分方程如下：

通过公式 可以看出，重力扰动 给加速度计的测量值引入了误差，从

而影响了速度精度，并通过误差耦合关系也影响了位置精度和姿态精度。从速度

误差微分方程总体上看，重力扰动 和加速度计的偏置误差 对

导航计算的影响是等效的。随着 器件精度的不断提升，重力扰动的
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当量已经与高精度加速度计的分辨率相当。例如：在美国 地区

的某区域，通过地面精确测量得到该区域的重力场数据，从而计算出当地重力扰

动值 ，如下图所示。

从图 中可 以看 出， 该区 域的 重力 扰动值 达到 了

（ ）与目前高精度 中的加速度计测量精度在同一水

平，重力扰动已成为高精度 的一个主要误差源。因此，对高精度的

进行重力扰动补偿十分必要。

进行重力扰动补偿之前必须获得重力扰动值，由于真实重力矢量 可表示

为正常重力模型（常用 模型）计算的重力矢量 与重力扰动矢量 之

和：

因此计算重力扰动的数学模型根据公式 可写为：

由于加速度计不能区分作用于它的力是重力还是作加速运动引起的惯性力，

无法直接从 测量值中测得重力扰动，故需要采用两个不同的加速度测量系

SINS/GNSS          

Texas-Oklahoma

[80]
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统。其中一个系统是 ，其测量输出是比力，即含有重力的加速度；另一个

系统是 ，其测量输出是不含重力的加速度。在 系下对这两个不同系统输

出的加速度进行求差，消除共有的载体运动加速度，剩下的差值中就包含了重力

扰动、传感器系统误差等信息。因此，公式 中右边各参数可分为两类：一类

为 获得，包括载体加速度 、载体速度 、地球自转和载体运动引起的

向心加速度和科里奥利加速度 和基于正常重力模型的重力矢量

；另一类为 获得，包括加速度计的比力测量值 和方向余弦矩阵 。

对公式 两边进行一次微分 ，得：

通过公式 可以看出，重力扰动的计算受到多个误差项的影响，其中以姿

态误差 和加速度计偏置误差 为甚。基于系统状态估计的高精度重力扰动补

偿的方法用于无先验信息的陌生测区重力扰动测量和补偿，该方法分为以下三个

步骤进行。

步骤 ：采用直接求差法获得有限精度的重力扰动值

直接求差法的基本原理与航空重力扰动测量原理是一致的，即由 测量

载体的比力，由 测量载体的运动加速度，二者的测量值求差，就得到重力

扰动信息，具体计算公式为公式 。这里得到的重力扰动测量值精度越高，对

后面建立精确的重力扰动模型越有利。为提高 系下的比力 测量精度，可以

采用 滤波器进行 与 的组合滤波，估计出姿态误差 及加速

度计的偏置误差 对比力 进行校正。

直接求差法的具体实现过程为：

将 中加速度计和陀螺的输出值进行捷联惯导解算，得到 输出

系下的位置、速度、姿态和比力测量值 ；

根据 的误差模型方程，并利用 输出的位置和速度作为量测

量，设计 滤波器对 的位置误差、速度误差、姿态误差 、

加速度计零偏 和陀螺零漂 进行估计。并根据估计出的 和 对
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进行校正，得到较为精确的地理坐标系下的比力测量值；

根据 输出的位置和速度信息计算出载体加速度 、向心加速度和

科里奥利加速度 和基于重力模型的重力矢量 ；

利用公式 计算重力扰动值。

直接求差法的原理框图如下所示。

步骤 ：采用时间序列分析法建立重力扰动统计模型

基于步骤 中直接求差法得到的有限精度的重力扰动数据，开始建立重力扰

动统计模型。如 节中所言，采用状态空间法对重力扰动进行最优估计的前提

是获得一个精确的重力扰动统计模型。该重力扰动模型必须满足： 易转换为

成形滤波器，便于应用于最优估计方法中； 尽可能描述真实重力场的变化情

况。因此采用时间序列分析法建立重力扰动模型，建模过程如图 所示。
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重力扰动数据输入

数据序列

平稳性检验

平稳？ 差分平稳化处理

模型识别

模型是否合适？ 修改模型

重力扰动建模完成

平稳性检验

采用时间序列分析法对重力扰动进行建模，其假设条件是重力扰动数据为平

稳时间序列 ，所以需要检验重力扰动数据序列的稳定性。本文采用逆序检验

法，将整个重力扰动数据序列分成 段，求出每段数据序列的均值，记为 ，

， ； 的逆序数 等于 ＞ ＞ 的个数。逆序总数 等于 ，

其 期 望 ， 方 差 。 令 统 计 量

渐进服从 分布。在显著性水平 情况下，

若 （按照 准则），则认为重力扰动数据序列是平稳序列；否则认为是

非平稳序列，需要对该序列进行差分平稳处理。

模型识别

对于差分平稳化后的重力扰动数据序列，可以根据其自相关函数 和偏相
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关函数 的拖尾与截尾特性来对时间序列模型进行识别。相关函数的计算公式

如下：

公式 中， 为重力扰动数据序列，其长度为 。

时间序列模型的具体判断规则 如表 所示。

模型

自相关函数 拖尾 截尾 拖尾

偏相关函数 截尾 拖尾 拖尾

模型参数估计

在判断出重力扰动数据序列的模型类型后，本文采用最小二乘法估计时间序

列模型的参数。以 模型为例，则重力扰动数据序列 可表示为：

公式 中， 为 模型的参数； 表示 模型的阶数； 为

白噪声。

基于最小二乘法理论，自回归系数 的估计值为：

公式 中， ， 。

模型适用性检验
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本文采用 准则 检验时间序列模型的阶数， 准则函数如下：

公式 中， 为参数个数， 为数据序列的似然函数。

准则函数由两部分组成，第一项 体现了时间序列模型拟合的好

坏，其随着阶数的增加而变小；第二项 标志了模型参数的多少，其随着阶数

的增加而变大。在检验时，预先给定模型阶数的上限为 ，当 取值最小

时的模型为适用模型。

步骤 ：基于重力扰动统计模型的状态空间法估计重力扰动矢量

在 节中提到，重力扰动作为一个重要误差源直接影响了 的

精度，对其进行误差补偿所采用的最优测量方法是基于重力扰动统计模型的状态

空间法，其核心思想是：将步骤 中获得的重力扰动统计模型引入 误差方

程，以 的位置、速度和加速度为外部观测量，采用 滤波器对重力

扰动矢量进行最优估计。基于重力扰动统计模型的状态空间法原理框图如图

所示。

在应用 滤波器之前需要确定滤波系统模型和量测模型，前者可由

误差方程推导滤波系统状态方程而得，后者可由系统量测方程得到。

误差方程

误差方程包含有 系统误差模型、 误差模型和重力扰动模型，

其具体形式如下。
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位置误差方程：

速度误差方程：

姿态误差方程：

公式 ， 和 中， 、 、 为 系下的位置信息：纬度、经度、高

度； 为 系下的速度信息：东向速度、北向速度、天向速度；

为 系下的姿态误差信息：东向失准角、北向失准角、天向失

准角； 与 分别为地球卯酉圈与子午圈的主曲率半径； 为加速度

计的偏置误差：零偏 白噪声偏置； 为陀螺的漂移误差：零漂 白噪声

漂移。值得注意，这里的重力扰动矢量 的数学模型是根据

步骤 中的直接求差法和步骤 中的时间序列分析法共同获得。

滤波系统状态方程

将重力扰动矢量 考虑为待估量进行滤波系统状态增广，得到用于

最优滤波估计的系统状态方程如下：

公式 中， 为滤波器系统状态向量，包括位置误差 、 、 ，速度误

差 、 、 ，姿态误差 、 、 ，加速度计零偏 、 、 ，陀

螺零漂 、 、 和用来描述重力扰动的状态向量 。 为系统状态转移矩

阵，具体形式为：
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其中， 、 和 为加速度计在 系下比力测量值 的三个分量。 为系统

噪声向量，其分量均为零均值随机白噪声。 为系统噪声分配矩阵，具体形式为：

， 。

需要特别注意， 、 、 、 、 、 、 和 的维数和具体形式

不固定，需根据之前获得的重力扰动模型来确定。

滤波量测方程

最优滤波估计的量测方程的矩阵表达形式为：

公式 中， 为系统量测向量，为 输出的位置、速度和比力信息与

输出的位置、速度和加速度信息相减而得，具体形式如下：

。

为量测矩阵，具体形式如下：

， ，
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。

为 的纬度、经度、高度、东向速度、北向速度、天向速度、东向加速度、

北向加速度和天向加速度的测量噪声向量，各分量均可看作零均值随机白噪声。
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测试目的

利用六方位正反速率标定法确定陀螺及加速度计在某一固定温度点下的误

差参数；确定陀螺在变温条件下的零漂及刻度因子误差的分段线性插值参数；确

定加速度计在变温条件下的零漂及刻度因子误差的分段线性插值参数；利用标定

出的参数补偿陀螺及加速度计输出，通过地速及重力加速度进行自检，确定标定

效果。

测试原理

陀螺和加速度计的确定性误差主要包括标度因数误差，安装误差及常值误

差。又考虑到挠性惯性敏感器输出为脉冲数，分别建立陀螺和加速度计误差方程。

角速度通道误差模型如下：

SINS/GNSS          

  SINS/GNSS

  SINS/GNSS  SINS/GNSS

IMU

1. 

  

4-1  IMU

2. 
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0
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第四章 性能测试和高阶误差建模和重力补偿

实验研究

第一节 系统性能测试第一节 系统性能测试

一、 误差标定测试

图 温控单轴速率转台及 安装图

陀螺及加速度计误差模型l
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其中 为惯性系统 轴向陀螺输出角速度； 为 轴向的输入角速度； 为

轴向陀螺零偏； 为 轴向陀螺标度因数； 为角速度通道的安装误差系数；

和 为坐标轴 ， ， 的统称。

加速度通道误差模型如下：

其中， 为惯性系统 轴向加计输出； 为 轴向加计输入； 为 轴向加计零

偏； 为 轴向加计标度因数； 为加速度通道的安装误差系数。

以六面体工装为系统的标定坐标系，将 安装在六面体工装中心，通过

高精度定位台保障惯性系统的 、 、 轴分别与六面体工装对应的基准面法线

平行，然后将装有惯性系统的六面体工装固定安装在温控单轴速率转台安装平面

上。在每一个设定标定温度点共分六次翻转六面体工装，分别保证惯性系统的 、

、 轴与转台 轴、 轴（地理系天、地）重合。根据系统工作动态环境，

在每一个方位设定转台正反转速标定范围和速率密度分布，每个转速点保证旋转

以上，六方位正反速率标定方案如下图所示。

位置 位置

位置 位置

位置 位置
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l 六方位正反速率标定法

图 六方位正反速率标定方案
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角速度通道系统状态方程如下：

其中， ； ； ； ；

表示地球自转角速度（ ）； 代表 时刻惯性系统与北向夹角。

加速度通道系统状态方程

加速度通道系统状态方程

角速度通道三轴向陀螺零偏误差
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加速度通道加速度计零偏

加速度通道刻度因子及安装误差

插值函数是在若干节点处与被插植函数具有相同函数值甚至导数值的简单

函数，是被插函数的一种近似式，高次插值多项式计算量随次数显著增高，同时

部分区间上存在插值多项式截断误差偏大的龙格现象，为避免 误差补偿过

程中的龙格现象和不稳定，同时又能精确补偿系统实际工作温度、动态误差，采

用分段低次插值法，把插值区间分成若干小区间，在每个小区间上采用低次插值

多项式。设标定温度点为 ，当系统工作温度为

（ ）时，可得系统温度误差分段线性插值补偿算法如下：

陀螺零偏温度误差分段线性插值公式

陀螺刻度因子温度误差分段线性插值公式

加速度计零偏温度误差分段线性插值公式
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加速度计刻度因子温度误差分段线性插值公式

测试步骤

）将 安装于六面体工装，将六面体工装放置于温控单轴速率转台内，

使 坐标系 轴指向天向。

）设定温箱温度为 某一固定温度点，使 保持在恒定温度下，

直至其温度传感器输出稳定。

）按照瞬时针、逆时针方向控制转台匀速转动，转动速率分别为：

）在转台匀速转动条件下，采集并存储 输出。

）依次使 的 轴指向地向、使 轴指向天向、 轴指向地向、 轴指

向天向、 轴指向地向，重复步骤 ～步骤 。

）依次在 ， ， ， ， ， 六个温度点重复进行步

骤 ～步骤 。

）按照试验原理对陀螺及加速度计在每个固定温度点下的误差系数进行标

定，并对陀螺及加速度计在不同温度区间的零偏误差及标度因数误差进行分段线

性插值补偿。

）对陀螺及加速度计的标定结果进行自检，根据自检结果判定标定是否有

效。

测试结果

对 进行包括 ， ， ， ， ， 共 个固定温度

点的全温范围标定实验。在每个温度点按照六方位正反速率标定法进行标定，得

SINS/GNSS          

,0
1

1
1,0

1

,0
1

1
1,0

1

,0
1

1
1,0

1

0

0

0

(4-11)

,
1

1
1,

1

,
1

1
1,

1

,
1

1
1,

1

(4-12)

3. 

1 IMU

IMU Z

2 [-45°C,50°C] IMU

54

3 +5°/s, -5°/s,; 

+10°/s, -10°/s, +20°/s, -20°/s;

4 IMU

5 IMU Z X X Y

Y 1 4

6 45°C 30°C 20°C 5°C -10°C -25°C

1 6

7

8

4. 

IMU 45°C 30°C 20°C 5°C -10°C -25°C 6

( )
( )
( )

−

−
−

−

−

−

−
−

−

−
−

−

−
−

+
−
−

−

−
+

−

−
−
−

+
−
−

=

( )
( )
( )

−

−
−

−

−

−
−

−

−

−
−

−

−

−
+

−

−
−

−
+

−

−
−

−
+

−

−

=

iz
ii

i
iz

ii

i

iy
ii

i
iy

ii

i

ix
ii

i
ix

ii

i

z

y

x

a
TT
TT

a
TT

TT

a
TT
TT

a
TT

TT

a
TT
TT

a
TT

TT

Ta
Ta
Ta

iaz
ii

i
iaz

ii

i

iay
ii

i
iay

ii

i

iax
ii

i
iax

ii

i

aZ

ay

ax

K
TT
TT

K
TT

TT

K
TT
TT

K
TT

TT

K
TT
TT

K
TT

TT

TK

TK

TK



基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第四章

出每个标定温度下的误差参数如下表。

℃

角速度通道标定实验结果：

）陀螺零偏标定结果

陀螺零偏
转速（

轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ）

）陀螺标度因数标定结果

陀螺标度因数转速

（ 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ）

）陀螺安装误差系数标定结果

转速（ 陀螺安装误差系数

）地速自检结果

（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

加速度通道标定实验结果：

）加速度零偏误差标定结果

陀螺零偏
转速（

轴加计零偏 轴加计零偏 轴加计零偏

SINS/GNSS          

-25

1

4-1 

º/s)
X º/h Y º/h Z º/h

10 -0.005759485566232 -0.038610448231163 0.117344190001348

2    
4-2 

º/s) X "/^ Y "/^ Z "/^

10 0.842798072601543 0.842662508010875 0.842790108911422

3       
4-3 

55

º/s)

0.999998243320317 -0.001169063068547 0.001465144300639

-0.000038897276870 -0.999999067865284 0.00136482803528010

0.003278797246076 0.001023573232717 0.999994100875828

4

4-4 

Wie º/h X+ º/h X- º/h Y+ º/h Y- º/h Z+ º/h Z- º/h

15.0411 15.0431 15.0339 15.0352 15.045 8 15.0329 15.0401

1

4-5 

(g)
º/s)

X X X

l 环境温度：

表 陀螺零偏

表 陀螺标度因数

表 陀螺安装误差系数

表 地速自检

表 加速度计零偏
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）加速度计标度因数标定结果

加计标度因数（ ）
转速（

轴加计标度因数 轴加计标度因数 轴加计标度因数

）加速度计安装误差标定结果

转速（ 加计安装误差系数

）重力加速度自检

重力加速
（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

度（ ）
（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

℃

角速度通道标定实验结果：

陀螺零偏
转速（

轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ）

）陀螺标度因数标定结果

陀螺标度因数转速

（ 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ）

SINS/GNSS          

10 -0.002133540849848 -0.002127804558212 0.001375792292834

2

4-6 

1.0e-5g.s/^
º/s)

X Y Z

10 3.1517227400 3.2114761752 3.1593006777

3

4-7 

º/s)

-0.999999735057055 0.000676064299034 0.000269857154114

-0.000748000489983 0.999999705123733 -0.00017391869657710

0.000650529523777 0.001009513588374 0.999999278846567

4

4-8 

X+ g X- g Y+ g Y- g Z+ g Z- g

56

g
X+ g X- g Y+ g Y- g Z+ g Z- g

1 1.0000544 0.9999481 0.9999752 1.0000239 0.9998683 1.0001306

-10

1   

4-9 

º/s)
X º/h Y º/h Z º/h

10 -0.009505477701374 -0.039781903220057 0.111414238737188

2   
4-10 

º/s) X "/^ Y "/^ Z "/^

10 0.842804663131018 0.842668262377100 0.842794211343713

表 加速度计标度因数

表 加速度计安装误差系数

表 重力加速度自检

环境温度：

表 陀螺零偏

表 陀螺标度因数

l

）陀螺零偏标定结果
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）陀螺安装误差系数标定结果

转速（

陀螺安装误差系数

）地速自检结果

（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

加速度通道标定实验结果：

）加速度零偏误差标定结果：

陀螺零偏
转速（

轴加计零偏 轴加计零偏 轴加计零偏

）加速度计标度因数标定结果：

加计标度因数（ ）
转速（

轴加计标度因数 轴加计标度因数 轴加计标度因数

）加速度计安装误差标定结果：

转速（ 加计安装误差系数

）重力加速度自检

SINS/GNSS          

3

4-11 

     

º/s)

0.999998051296829 -0.001155396337045 0.001600769143201

0.000211038052712 0.999999091738839 0.00133115905788610

0.002575242252108 0.001076591000994 0.999996104531992

4

4-12 

Wie º/h X+ º/h X- º/h Y+ º/h Y- º/h Z+ º/h Z- º/h

15.0411 15.0396 15.0348 15.0449 15.0393 15.0381 15.0232

1

4-13 

57

(g)
º/s)

X X X

10 -0.001894756357487 -0.001869709947277 0.001551916716140

2

4-14 

1.0e-5g.s/^
º/s)

X Y Z

10 0.000031524701635 0.000032112810569 0.000031588375506

3

4-15 

º/s)

0.999999750429597 0.000683362695686 0.000179321413687

-0.000731530951129 0.999999712701617 -0.00019864327671110

0.000291000454549 0.000999987447368 0.999999457671773

1

表 陀螺安装误差系数

表 地速自检

表 加速度计零偏

表 加速度计标度因数

表 加速度计安装误差系数
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重力加

速度（ ）
（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

℃

角速度通道标定实验结果：

）陀螺零偏标定结果：

陀螺零偏
转速（

轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ）

）陀螺标度因数标定结果：

陀螺标度因数转速

（ 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ）

）陀螺安装误差系数标定结果

转速（ 陀螺安装误差系数

）地球自转角速度自检结果：

（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

加速度通道标定实验结果：

）加速度零偏误差标定结果

SINS/GNSS          

4-16 

g
X+ g X- g Y+ g Y- g Z+ g Z- g

1 1.0000260 0.9999733 0.9999578 1.0000410 0.9999919 1.0000071

5

1        
4-17     

º/s)
X º/h Y º/h Z º/h

10 -0.022651776683902  -0.038997465453766  0.100769667095947

2   
4-18 

º/s) X "/^ Y "/^ Z "/^

58

10 0.842803427013439 0.842661610004919 0.842793195046300

3

4-19 

                                                              

º/s)

0.999998150410563 0.001181247816514 0.001517836963805

-0.000152934879462 -0.999999294291485 0.00117814576987310

0.002671550138561 0.001207637178220 0.999995702206916

4

4-20 

Wie º/h X+ º/h X- º/h Y+ º/h Y- º/h Z+ º/h Z- º/h

15.0411 15.0359 15.0404 15.0324 15.0375 15.0402 15.0424

1

表 重力加速度自检

环境温度：

表 陀螺零偏

表 陀螺标度因数

表 陀螺安装误差系数

表 地速自检

l
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陀螺零偏
转速（

轴加计零偏 轴加计零偏 轴加计零偏

）加速度计标度因数标定结果

加计标度因数（ ）
转速（

轴加计标度因数 轴加计标度因数 轴加计标度因数

）加速度计安装误差标定结果

转速（ 加速度计安装误差系数

）重力加速度自检

重力加速

度（ ）
（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

℃

角速度通道标定实验结果：

）陀螺零偏标定结果：

陀螺零偏
转速（

轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ） 轴陀螺零偏（ ）

）陀螺标度因数标定结果：

SINS/GNSS          

4-21 

(g)
º/s)

X X X

10 -0.001697472723080   -0.001650566894190 0.001754642488698

2

4-22 

1.0e-5g.s/^
º/s)

X Y Z

10 0.000031526730482 0.000032106459235 0.000031582140994

3

4-23 

º/s)

0.999999759468616 0.000662242799710 0.000206148451592

-0.000736073048603 0.999999708557459 -0.00020268563086110

0.000317386105995 0.001008700346385 0.999999440894679

59

4

4-24 

g
X+ g X- g Y+ g Y- g Z+ g Z- g

1 1.0000118 0.9999873 0.9999652 1.0000348 0.9999813 1.0000194

20

1              
4-25    

º/s)
X º/h Y º/h Z º/h

10 -0.036988494446393  -0.038888163795397 0.093048315877866

2     
4-26 

表 加速度计零偏

表 加速度计标度因数

表 加速度计安装误差系数

表 重力加速度自检

环境温度：

表 陀螺零偏

表 陀螺标度因数

l
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陀螺标度因数转速

（ 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ） 轴陀螺标度因数（ ）

）陀螺安装误差系数标定结果

转速（

陀螺安装误差系数

）地球自转角速度自检结果：

（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

加速度通道标定实验结果：

）加速度零偏误差标定结果：

陀螺零偏
转速（

轴加计零偏 轴加计零偏 轴加计零偏

）加速度计标度因数标定结果：

加计标度因数（ ）
转速（

轴加计标度因数 轴加计标度因数 轴加计标度因数

）加速度计安装误差标定结果：

转速（ 加计安装误差系数

SINS/GNSS          

º/s) X "/^ Y "/^ Z "/^

10 0.842801507907441 0.842658375832943 0.842793869410149

3

4-27 

    

º/s)

0.999998110755485 0.001247281138369 0.001490897455385

0.000199234579932 0.999999270496803 0.00119134858207610

0.002663569301702 0.001060100564648 0.999995890784241

4

4-28 

Wie º/h X+ º/h X- º/h Y+ º/h Y- º/h Z+ º/h Z- º/h

15.0411 15.0397 15.0446 15.0385 15.0318 15.0461 15.0465

60

1

4-29 

(g)
º/s)

X X X

10 -0.001500639776401 -0.001469883166630 0.001933958774990

2

4-30 

1.0e-5g.s/^
º/s)

X Y Z

10 0.000031522706172 0.000032097560581 0.000031572257191

3

4-31 

º/s)

10 -0.999999789559244 0.000625129542500 0.000173477727305

表 陀螺安装误差系数

表 地速自检

表 加速度计零偏

表 加速度计标度因数

表 加速度计安装误差系数
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４）重力加速度自检

重力加速

度（ ）
（ ） （ ） （ ） （ ） （ ） （ ）

按照六方位正反速率标定法，计算出每个温度档时的 惯性器件误差系

数。然后采用变温度点法确定各区间拟合系数，下面依次列出各个误差系数的全

温变化趋势图。温变化趋势图。

SINS/GNSS          

-0.000722047138764 0.999999721501914 -0.000188796251071

0.000344172935910 0.000943612914785 0.999999495569701

4-32 

g
X+ g X- g Y+ g Y- g Z+ g Z- g

1 0.9999909 1.0000096 1.0000012 1.0000002 0.9999838 1.0000203

IMU

4-3 -

61

表 重力加速度自检

陀螺及加计零偏与标度因数温度补偿误差系数结果

图 陀螺及加速度计零偏 温度拟合曲线

l
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向加计零偏拟合曲线

温度（ ）

向加计零偏拟 合曲线

温度（ ）

向加计零偏拟合曲 线

温度（ ）

向陀螺零偏拟合曲线 向陀螺零偏拟 合曲线 向陀螺零偏拟合曲 线

温度（ ） 温度（ ） 温度（ ）
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测试结论分析

）利用六方位正反速率标定法得到的标定参数对采集数据进行地球自转角速

度自检，自检结果均小于 表明角速度通道标定结果有效。

）利用六方位正反速率标定法得到的标定参数对采集数据进行地球重力加速

度自检，自检结果均小于 表明加速度通道标定结果有效。

）利用分段线性插值法对陀螺标度因数、零偏随温度变化趋势进行拟合，发

现其在不同环境温度下零偏及标度因数呈现非线性。

）利用分段线性插值法对加速度计标度因数、零偏随温度变化趋势进行拟合，

发现其在不同环境温度下零偏及标度因数近似线性关系。

测试目的

测试 静态条件下陀螺零偏稳定性及重复性、加速度计零偏稳定性及重

复性、惯性导航误差；测试分段线性插值法进行温度补偿后陀螺及加速度计零偏

稳定性、重复性以及 静态条件下的惯性导航误差。

SINS/GNSS          

4-4 -

5. 

1

0.003 º/h,

2

10 g,

3

4

IMU

1. 

IMU

IMU

62
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向加计标度因数拟合曲线 向加计标度因数拟合曲线 向加计标度因数拟合曲线

温度（ ） 温度（ ） 温度（ ）

向陀螺标度因数拟合曲线

温度（ ）

向陀螺标度因数拟合曲线

温度（ ）

向陀螺标度因数拟合曲线

温度（ ）

图 陀螺及加速度计标度因数 温度拟合曲线

二、 静态测试

ì
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测试过程

）调节大理石台，使大理石台保证受到完全约束。

）将 安装于大理石台上，使其与大理石台固连。

）启动 ，并记录 输出数据，试验时间达 小时。

）试验期间，使大理石台与周围环境隔离，避免受到扰动。

）重复步骤 ～ ，进行 组试验。

）对数据进行处理。

测试结果

温度补偿后陀螺仪测试结果

组 陀螺输出均值（ ） 陀螺零偏稳定性（ ）

SINS/GNSS          

4-5  IMU4-5  IMU

2. 

1

2 IMU

3 IMU IMU 1.5

4

5 1 4 11

6

3. 

4-33 

°/h °/h

x y z x y z

1 0.454119 11.600630 9.559566 0.008035 0.007431 0.007901

63

2 0.456958 11.597941 9.559520 0.007375 0.007472 0.006991

3 0.455176 11.597572 9.561856 0.006349 0.007732 0.005694

4 0.458623 11.599124 9.559678 0.008764 0.011108 0.006883

图 大理石测试台及 安装图图 大理石测试台及 安装图

角速度通道测试结果

表 温度补偿前陀螺仪测试结果

l
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均值

重复性

温度补偿后加速度计测试结果

组 加速度计输出均值 加速度计稳定性

均值

重复性

地球自转角速度及重力加速度自检结果

SINS/GNSS          

5 0.457190 11.598139 9.559917 0.007238 0.004842 0.005224

6 0.454883 11.597514 9.560651 0.007211 0.006269 0.006710

7 0.456301 11.596806 9.561782 0.006033 0.006438 0.007886

8 0.466254 11.599224 9.561442 0.011365 0.006310 0.008860

9 0.454249 11.598358 9.567698 0.008784 0.010626 0.017037

0.456813 11.598375 9.561114 0.0071154 0.007581 0.008132

0.003409 0.001024 0.002363

4-34 

x y z x y z

1 9.309078e -4 0.009593 1.000206 2.359543e -5 2.511375e -5 7.369881e -5

2 9.761649e -4 0.009555 1.000089 2.314783e -5 2.635674e -5 .866072e -5

64

3 9.588759e -4 0.009579 1.000185 2.215458e -5 2.304209e -5 .644388e -5

4 9.764826e -4 0.009547 1.000103 2.613881e -5 2.947117e -5 .436689e -5

5 0.001001 0.009487 0.999957 3.095717e -5 3.496371e -5 .007940e -4

6 9.717316e -4 0.009542 1.000117 2.585676e -5 2.918201e -5 .663291e -5

7 9.814713e -4 0.009526 1.000084 2.866848e -5 3.082204e -5 .175771e -5

8 9.815021e -4 0.009522 1.000057 2.876674e -5 3.183881e -5 .435049e -5

9 0.001006 0.009491 1.000001 3.106884e -5 3.322259e -5 .632737e -5

10 9.446962e -4 0.009560 1.000218 2.272745e -5 2.371689e -5 .048380e -5

11 9.584731e -4 0.009544 1.000159 2.126620e -5 1.432546e -5 .961927e -5

9.715732e -4 0.009541 1.000107 2.584984e -5 2.745957e -5 .210326e -5

2.236468e -5 3.278830e -5 .253175e -5

4-35 g

l 加速度通道测试结果

表 温度补偿前加速度计测试结果

表 地速及 值自检



基于 的航空重力测量系统误差估计方法研究 第四章

组 地速自检（ ） 值自检

均值

重复性

组 纬度误差 经度误差 水平位置误差

SINS/GNSS          

°/h g

1 15.0388 1.000251

2 15.0368 1.000135

3 15.0371 1.000231

4 15.0380 1.000149

5 15.0379 1.000002

6 15.0379 1.000163

7 15.037 2 1.000130

8 15.0371 1.000103

9 15.0373 1.000046

10 15.0393 1.000264

11 15.0422 1.000205

15.0381 1.000153

0.0016 8.279689e -5

65

4-36 

1 0.266383 0.287632 0.392036

2 0.148878 0.468654 0.491733

3 0.804439 0.424368 0.909510

4 0.322448 0.498445 0.593650

5 0.537718 0.502601 0.736035

6 0.120353 0.418194 0.435168

7 0.587441 0.462296 0.747532

8 0.575009 0.452571 0.731748

9 0.578354 0.561003 0.805741

10 0.387813 0.386507 0.547528

11 0.660457 0.364296 0.754265

l 静态导航测试结果

表 静态导航结果
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均值

测试结论分析

） 陀螺静态测试零偏稳定性达到 ， ， 。

） 陀螺静态测试零偏重复性分别为 ， ， 。

）经过温度补偿， 组静态导航误差均值为 。

测试目的

进行转台姿态仿真试验，考察 的后处理姿态精度。

系统

加速度计

减震器

量 化

电路

二次电源 采集计算

机

激光陀螺

测试过程及结果

将系统安装在三轴转台上，模拟飞行实验工作情况分别进行三组姿态仿真实

验，具体实验步骤见下面各个实验。

测试步骤：

（ ）转台指北， 指向为东北天，初始姿态为 ， ， ；

（ ）系统预热 小时后开始姿态模拟仿真实验；

（ ）位置 采集 分钟；

（ ）模拟飞机转弯，设置转台外框旋转 度（角速度 度 秒），位置

采集 分钟；

SINS/GNSS          

0.649541

4. 

1 IMU 0.007506 0.008168 0.007734

2 IMU 0.003409 0.001024 0.002363

3 11 0.649541nmile/h

SINS/GNSS

1. 

SINS/GNSS

  

SINS/GNSS

4-6 SINS/GNSS

2. 

1 IMU [0 0 0]

66

2 0.5

3 1 5

4 -180 9 / 2

5

三、 姿态仿真测试

结

体

图 三轴转台及 系统

无横滚角的姿态仿真

IMU

I/F

l
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（ ）模拟飞机转弯，设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），位置

采集 分钟；

（ ）重复执行步骤（ ）－（ ），共 次。

测试结果：

利用 输出计算系统初始姿态， 分钟的导航结果如下：

SINS/GNSS          

5 0 9 / 3

5

6 4 5 3

IMU 35

4-7 

67

图 纯惯性和后处理平滑的导航姿态曲线
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静态组合导航姿态精度：

误差 后处理平滑

俯仰角误差

横滚角误差

航向角误差

纬度（ ）

经度（ ）

高度（ ）

东向速度

北向速度

天向速度

测试步骤：

（ ）转台指北， 指向为东北天，初始姿态为 ， ， ；

SINS/GNSS          

4-8 

4-37 

STD

(º) 0.0008

(º) 0.0008

(º) 0.0005

m 0.0044

m 0.0032

m 0.0066

(m/s) 0.00045

(m/s) 0.00046

68

(m/s) 0.00128

1

1 IMU [0 0 0]

约

约

约

约

图 纯惯性和后处理平滑的导航姿态误差曲线

表 无横滚角时姿态仿真精度

带横滚角的姿态仿真l
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（ ）系统预热 小时后开始姿态模拟仿真实验；

（ ）位置 采集 分钟；

（ ）模拟飞机协调转弯：

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度

度 秒），外框和中框同时运行；

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度

度 秒），外框和中框同时运行。

（ ）位置 采集 分钟；

（ ）模拟飞机协调转弯：

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度

度 秒），外框和中框同时运行；

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度 度

秒），外框和中框同时运行。

（ ）位置 采集 分钟；

（ ）重复执行步骤（ ）－（ ），共 次。

测试结果：

利用 输出计算系统初始姿态， 分钟的导航结果：

SINS/GNSS          

2 0.5

3 1 5

4

-90 9 / 10 1

/

-180 9 / 0 1

/

5 2 5

6

-90 9 / -10 1

/

0 9 / 0 1

/

7 3 5

8 4 7 3

IMU 35
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4-9 图 纯惯性和后处理平滑的导航姿态曲线
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静态组合导航姿态精度：

误差 后处理平滑

俯仰角误差

横滚角误差

航向角误差

纬度（ ）

经度（ ）

高度（ ）

东向速度

北向速度

天向速度

测试步骤：

（ ）转台指北， 指向为北西天，初始姿态为 ， ， ；

SINS/GNSS          

4-10 

4-38 

STD

(º) 0.0008

(º) 0.0004

(º) 0.0019

m 0.0041

m 0.0032

m 0.0134

(m/s) 0.000526

(m/s) 0.000524

70

(m/s) 0.002064

2

1 IMU [90 0 0]

约

度

约

度

约

约

图 惯性和后处理平滑的导航姿态误差曲线

表 无横滚角时姿态仿真精度

带横滚角的姿态仿真

0.137

6 0.119

8

l
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（ ）系统预热 小时后开始姿态模拟仿真实验；

（ ）位置 采集 分钟；

（ ）模拟飞机协调转弯：

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度

度 秒），外框和中框同时运行；

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度

度 秒），外框和中框同时运行。

（ ）位置 采集 分钟；

（ ）模拟飞机协调转弯：

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度

度 秒），外框和中框同时运行；

设置转台外框旋转到 度（角速度 度 秒），中框旋转到 度（角速度 度

秒），外框和中框同时运行。

（ ）位置 采集 分钟；

（ ）重复执行步骤（ ）－（ ），共 次。

测试结果：

利用 输出计算系统初始姿态， 分钟的导航结果：

SINS/GNSS          

2 0.5

3 1 5

4

-90 9 / 10 1

/

-180 9 / 0 1

/

5 2 5

6

-90 9 / -10 1

/

0 9 / 0 1

/

7 3 5

8 4 7 3

IMU 35

71

4-11 图 纯惯性和后处理平滑的导航姿态曲线
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静态组合导航姿态精度：

误差 后处理平滑

俯仰角误差

横滚角误差

航向角误差

纬度（ ）

经度（ ）

高度（ ）

东向速度

北向速度

天向速度

测试结论分析

三次实验的静态组合导航姿态精度对比，如下表所示：

SINS/GNSS          

4-12 

4-39 

STD

(º) 0.0008

(º) 0.0004

(º) 0.0012

m 0.0043

m 0.0030

m 0.0129

(m/s) 0.000608

(m/s) 0.000674

(m/s) 0.003051

72

3. 

约

度

约

度

约

约

图 纯惯性和后处理平滑的导航姿态误差曲线

表 无横滚角时姿态仿真精度

0.135

2 0.114

1
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实验一

（无横滚角）

实验二

（有横滚角）

实验三

（有横滚角）
误差

后处理平滑
后处理平滑 后处理平滑

俯仰角误差

横滚角误差

航向角误差

纬度（ ）

经度（ ）

高度（ ）

东向速度

北向速度

天向速度

结论：

（ ）经过转台姿态仿真，后处理水平姿态误差优于 ，航向姿态误差

优于 ，均在正常指标范围内。

（ ）纬度误差、经度误差均在 以内，高度误差优于 。

（ ）东向速度误差优于 ，北向速度误差优于 天向速度

误差优于 。

通过实际测量的 静态数据估算出 和 的器件精度，以

此为基础并根据航空作业的实际要求设计飞行轨迹，进行半物理仿真。

器件精度如下表所示。

SINS/GNSS          

4-40 

STD
STD STD

(°) 0.0008 0.0008 0.0008

(°) 0.0008 0.0004 0.0004

(°) 0.0005 0.0019 0.0012

m 0.0044 0.0041 0.0043

m 0.0032 0.0032 0.0030

m 0.0066 0.0134 0.0129

(m/s) 0.00045 0.000526 0.000608

(m/s) 0.00046 0.000524 0.000674

73

(m/s) 0.00128 0.002064 0.003051

1 0.001°

0.002°

2 0.005° 0.015°

3 0.0007m/s 0.0007m/s,

0.004m/s

  SINS/GNSS

SINS/GNSS IMU GNSS

SINS/GNSS

表 无横滚角时姿态仿真精度

第二节 高阶误差建模实验研究

一、仿真实验及结果分析
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器件
参数 精度

频率

陀螺随机常值漂移

陀螺一阶马尔科夫过程漂移的驱动白噪声方差强度

陀螺一阶马尔科夫过程漂移的相关时间

陀螺白噪声方差强度

加速度计随机常值偏置

加速度计一阶马尔科夫过程偏置的驱动白噪声方差强度

加速度计一阶马尔科夫过程偏置的相关时间

加速度计白噪声方差强度

陀螺 加速度计 刻度因子误差

陀螺 加速度计 安装误差角陀螺 加速度计 安装误差角

频率

平面位置测量白噪声方差强度

高程测量白噪声方差强度

速度测量白噪声方差强度

仿真方案设计

利用轨迹发生器产生陀螺、加速度计和 的输出量，并以表 中的

器件精度为依据加入误差量。按照航空作业的实际要求，飞行轨迹

设计如下：

初始条件

初始时刻位置为北纬 ，东经 ，高度为 ；初始姿态保持当地水

平，航向为北偏东 ；初始速度为 。

飞行过程

在整个飞行过程中速度和高度保持不变，机动转弯处考虑了横滚角的变化。

具体飞行过程设置如表 所示。

SINS/GNSS          

4-41 SINS/GNSS

SINS/GNSS

100Hz

0.01°/h

(0.01°/h) 2

300s

(0.01°/h) 2

50ug

(50ug) 2

2.5h

(50ug) 2

( ) 0.00001

IMU

( ) 1.5

74

( ) 1.5

20Hz

(0.03m) 2

(0.1m) 2
GNSS

(0.03m/s) 2

1. 

GNSS 4-41

SINS/GNSS

47° 115° 6000m

45° 100m/s

4-42

表 器件精度

′′

①

②
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时间 载体运动方式

匀速直航

型机动

～ 匀速直航

～ 顺时针 型转弯

～ 匀速直航

～ 逆时针 型转弯

～ 匀速直航

飞行平面轨迹如下所示。

仿真结果及分析

（ ）系统滤波稳定性验证

为了考察建立的 维高阶误差模型的系统滤波稳定性，这里采用的滤波稳

定判别条件为：如果系统是可观测的，且系统状态向量的均方误差阵初值 大

于 ，则 滤波器是滤波稳定的。对于系统的可观测度分析，采用一种近

似的方法 ，即：研究系统的输出端对系统状态估计的可能性。如果一个系统

是可观测的，那么系统方程中所有的状态在输出端都是可被估计的。相反，如果

某一个状态在输出端是不可估计的，那么该状态就不可观测。 维高阶误差模

型滤波结果中的系统状态估计结果如下所示。

SINS/GNSS          

4-42 

(s)

0~100

100~1300 S

1300 2300

2300 2700 U 180°

2700 3700

3700 4100 U 180°

4100 5100

4-13

2. 

1

45

0

0 Kalman

75

[109]

45

表 飞行过程设置

图 飞行平面轨迹曲线

48

46.8

47

47.2

47.4

47.6

47.8

48

115 115.5 116 116.5 117
(°)经度

P
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从图 可以看出， 滤波器对陀螺三个轴总体漂移的估计稳定在

之间，对加速度计三个轴总体偏置的估计稳定在 范围

内，对陀螺和加速度计各自三个轴刻度因子误差的估计均在 内，对陀螺和

加速度计各自三个轴安装误差的估计保持在 之间。由此可知系统状态是可

观测的，并且在使用 滤波器时将系统状态向量均方误差阵初值 取成大

SINS/GNSS          

a b

c d

e f

4-14 SINS/GNSS

4-14 Kalman

0.01°/h~0.02°/h 20ug~60ug

76

2×10-5

1 ~2

Kalman 0

（ ）陀螺漂移估计 （ ）陀螺刻度因子误差估计

（ ）陀螺安装误差估计 （ ）加计偏置估计

（ ）加计刻度因子误差估计 （ ）加计安装误差估计

图 系统状态估计结果

′ ′

P
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于 的值，故建立的 维高阶误差模型具有系统滤波稳定性。

为验证建立的 维高阶误差模型的实用性，进行了 与相机联合

飞行实验。实验采用的系统为基于机抖激光陀螺的高精度

和可见光相机，实验载机为 水上超轻型飞机，如下图所示。

的硬件性能指标见表 。

参数 精度

频率

陀螺零漂重复性

陀螺零漂稳定性

加速度计零偏重复性

加速度计零偏稳定性

频率

位置测量精度

速度测量精度

整个飞行实验共时长 小时，飞行轨迹如图 所示。实验数据处理流程

为：首先，进行基于本文高阶误差模型和基于传统误差模型的 组合

滤波，得到每张航摄相片的姿态角；其次，通过空三软件反算得到每张航摄照片

的外方位元素，再通过系统安置误差的检校与补偿，得到每张航摄照片的姿态角；

SINS/GNSS          

0 45

45 SINS/GNSS

SINS/GNSS 

(TX-L20-A2) A2C

SINS/GNSS 4-43

a TX-L20-A2 b A2C

4-15

4-43 SINS/GNSS

100Hz

0.002°/h

0.01°/h

50ug

IMU

50ug

10Hz

0.1mGNSS

0.03 m/s

77

2 4-16(a)

SINS/GNSS

二、飞行实验及结果分析

（ ） （ ） 超轻型飞机

图 飞行实验设备

表 硬件性能指标
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最后，将每张航摄照片两次得到的姿态角作差并进行统计分析，得出基于不同误

差模型的 精度分析， 姿态角误差曲线见图 ，

误差统计结果见表 。

测区

机场

SINS/GNSS          

SINS/GNSS SINS/GNSS 4-16(b)(c)(d)

4-44

a

b 15 SINS/GNSS

c 36 SINS/GNSS

78

（ ）飞行实验轨迹

（ ）基于 维传统误差模型的 姿态角误差曲线

（ ）基于 维误差模型的 姿态角误差曲线
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航向角 俯仰角 横滚角

维传统误差模

型

维误差模型

维高阶误差模

型

标注精度

从表 中结果可以看出，采用 维高阶误差模型的 三个姿态

角精度均达到和优于 的标注精度指标。 维高阶误差模型的航向角

精度、俯仰角精度和横滚角精度要比 维传统误差模型提升 、 和

，比 维误差模型提升 、 和 ；其中航向角和横滚角的精

度提升比较大，而俯仰角的精度提升不明显，通过对载机飞行轨迹的分析，发现

是由于载机机动不够理想，从而无法充分激励各误差状态对系统的影响引起的。

机动不理想的原因是载机自身性能的限制和飞行时天气因素影响等。因此下一步

工作需对非理想机动条件下高精度的 数据处理进行深入研究。

SINS/GNSS          

d 45 SINS/GNSS

4-16 SINS/GNSS

4-44 SINS/GNSS

(°) (°) (°)

15
0.0296 0.0051 0.0059

36 0.0221 0.0053 0.0051TX-L20-A2

45
0.0194 0.0049 0.0036

POS AV/610
0.020 0.005 0.005

4-44 45 TX-L20-A2

POS AV/610 45

15 34.4% 3.9%

38.9% 36 12.2% 7.5% 29.4%
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SINS/GNSS

（ ）基于 维高阶误差模型的 姿态角误差曲线

图 飞行轨迹图和不同误差模型的 姿态误差曲线

表 姿态测量精度结果
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为了验证提出的基于系统状态估计的高精度重力扰动补偿方法在

实际应用中的有效性，进行了飞行实验验证。飞行实验采用的

硬件系统为 和可见光相机，实验载机为 水上超轻型

飞机，如图 、图 和图 所示。其中， 中的 与可见

光相机镜头底座刚性固联。 的器件性能指标见表 。

传感器 参数 精度指标

输出频率

陀螺零漂重复性

陀螺零漂稳定性

加速度计零偏重复性

加速度计零偏稳定性

输出频率

位置测量精度

速度测量精度

SINS/GNSS          

  SINS/GNSS

SINS/GNSS

SINS/GNSS TX-L20-A2 A2C

4-18 4-19 4-20 SINS/GNSS IMU

TX-L20-A2 4-46

4-18 TX -L20-A2 SINS/GNSS

4-46 TX -L20-A2 SINS/GNSS

100Hz

<0.01 /h (1 )

<0.01 /h (1 )

< 50ug (1 )

IMU

<50ug (1 )

10Hz
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0.1m (RMS)GNSS

0.03 m/s (RMS)

第三节 重力补偿实验研究

图

表 器件性能指标

° ó

° ó

ó

ó
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整个飞行实验耗时 小时，飞行轨迹如图 所示。在地面共设立了 个

控制点，控制点平面定位精度优于 ，高程精度优于 ，具体航摄实验参

数见表 。

航摄参数 指标 航摄参数 指标

相对航高 航向重叠

像对方式 窄像对 旁向重叠

地面控制方式 地面控制点 航带数

地面分辨率 航线方向 东西

SINS/GNSS          

   

4-19                       4-20 A2C

2 4-21 24

±3cm ±2cm

4-47

4-21 

4-47 
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500m 65%

45%

4

7cm

图 可见光相机 图 超轻型飞机

一、实验方案设计

图 飞行实验平面轨迹

表 航摄实验参数表
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首先，根据飞行实验的 测量数据，采用直接求差法求取有限精

度的重力扰动序列 、 和 ，结果如图 所示。

其次，基于直接求差法得到的重力扰动序列 、 和 ，采用时

间序列分析法进行重力扰动建模。对重力扰 所示。

SINS/GNSS          

SINS/GNSS

{ g (t)} { g (t)} { g (t)} 4-22

4-22

{ g  } { g  } { g  }

4-23

(a) (b)

82

二、实验数据处理流程及结果分析

图 直接求差法计算的重力扰动值

ä ä ä

ä ä ä

E N U

E N U

0.5

1

0.5

1

0 10 20 30 40 50
-1

-0.5

0

0 10 20 30 40 50
-1

-0.5

0

步长 步长
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从图 中可以看出，重力扰动序列 、 和 的自相关

函数呈现明显拖尾性，偏相关函数呈现明显的截尾性且三步以后的偏相关函数值

陡降收敛。根据表 的规则可以判断出基于直接求差法得到的精度有限的重

力扰动序列符合 模型，进一步根据 准则可得重力扰动序列的 模型阶

数为 ，即 模型对应的 准则函数值取为最小。对于不同阶次的 模

型对应的 准则函数值如表 所示。

SINS/GNSS          

(c) (d)

(e) (f)(e) (f)
4-23  (a) gE (b) gE

(c) gN (d) gN (e) gU (f) gU

4-23 { g (t)} { g (t)} { g (t)}

4-48

AR AIC AR

3 AR(3) AIC AR
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AIC 4-49

0

0.5

1

0

0.5

1

0 10 20 30 40 50
-1

-0.5

0 10 20 30 40 50
-1

-0.5

0

1 1

0 10 20 30 40 50
-1

-0.5

0

0.5

0 10 20 30 40 50
-1

-0.5

0

0.5

步长 步长

步长
步长

图 重力扰动序列的自相关函数和偏相关函数 的自相关函数； 的偏相关

函数； 的自相关函数； 的偏相关函数； 的自相关函数； 的偏

相关函数

ä ä
ä ä ä ä

ä ä äE N U
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模型

自相关函数 拖尾 截尾 拖尾

偏相关函数 截尾 拖尾 拖尾

准则函数值
模型

再求出 、 和 的自回归系数的估计值，最终基于直接求

差法得到的重力扰动序列的 模型为：

公式 中， 、 和 是均值为 ，方差分别为 、

和 的白噪声。

然后，将建立的重力扰动 模型加入到 滤波系统状态方程中，

估计出最优的重力扰动值，并进行重力扰动的反馈补偿，通过组合滤波直接得到

的位置和姿态信息。另一方面，利用地面控制点（见图 ）通过

空中三角分析法得到每张航摄照片的六个外方位元素（ 个线元素和 个角元

SINS/GNSS          

4-48 

AR(p) MA(q) ARMA(p, q)

ˆ (ACF)

ˆ (PACF)

4-49 AR AIC

AIC

g g g

AR(1) 4.0111 5.9691 7.2943

AR(2) 3.9364 5.9609 7.2978

AR(4) 3.9522 5.9965 7.3085

AR(5) 3.9652 5.9945 7.3018

AR(6) 3.9499 5.9815 7.2991

AR(7) 3.9585 6.0310 7.3055
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AR(8) 3.9892 6.0648 7.3048

AR(9) 4.1603 6.1101 7.3014

AR(10) 4.1572 6.0059 7.3222

{ g (t)} { g (t)} { g (t)}

AR(3)

() 0.9168 ( 1) 0.0758 ( 2) 0.0991 ( 3) ()
() 0.8061 ( 1) 0.0725 ( 2) 0.0102 ( 3) ()
() 0.7718 ( 1) 0.0183 ( 2) 0.0256 ( 3) ()

(4-13)

(4-13) () () () 0 2.0231e-005

1.1043e-005 2.5885e-005

AR(3) Kalman

SINS/GNSS 4-24

3 3

表 模型识别判断规则

表 不同阶次的 模型对应的 准则函数值

k

kk

E N U

E N U

E

N

U

E E E E g

N N N N g

U U U U g

g t g t g t g t t
g t g t g t g t t
g t g t g t g t t

Eg t
Ng t

Ug t

ρ

ϕ

δ

δ

δ

δ δ δ δ ω
δ δ δ δ ω
δ δ δ δ ω

=− − + − − − +
=− − − − − − +
=− − − − − − +

δω δω δω

ä ä ä

ä ä ä

AR(3) 3.9285 5.9344 7.2868

 ⋅ ⋅ ⋅


⋅ ⋅ ⋅
 ⋅ ⋅ ⋅
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素），再通过坐标系转换（大地高斯坐标系 地理坐标系）及相机与

的系统安置误差检校与补偿，间接求得 的位置和姿态信息。以空三

结果为基准，将两次得到的 位置和姿态角信息作差，最终进行

位置和姿态精度的统计分析。 的位置和姿态精度检校流

程如图 所示。

SINS/GNSS          

—> SINS/GNSS

SINS/GNSS

SINS/GNSS

SINS/GNSS SINS/GNSS

4-25

85

4-241图 地面控制点
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为了验证基于系统状态估计的高精度重力扰动补偿方法的有效性，将 无

重力扰动补偿情况，即仅采用正常重力模型 计算重力矢量； 基于直接

求差法的重力扰动补偿情况； 基于系统状态估计的高精度重力扰动补偿情况

的 位置和姿态精度进行对比分析，结果如下。

SINS/GNSS          

4-25 SINS/GNSS

(1)

(WGS84) (2)

(3) 

SINS/GNSS

86

? ? ? ?
IMU +

? ? ? ?
SINS /GNSS ? ? ? ?

SINS /GNSS

GNS
S

? ? ? ? ? ?

? ? ? ? ? ?

? ? ? ? ?

IMU /GNSS 
Kalman ? ? ?

SINS /GNSS ? ? /? ?
? ?

? ? ? ? ? ? ? ? ? ? ? ?

SINS /GNSS ? ? /? ? ? ? ? ?

SINS /GNSS ? ? /? ? ? ? ? ?

图 位置和姿态精度检校流程
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4-26 

4-27 
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4-28 

图 纬度误差

图 经度误差

图 高度误差
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4-29 

4-30 
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4-31 

图 航向角误差

图 俯仰角误差

图 横滚角误差
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重力扰动补偿方法

照片号
位置

姿态
正常重力模型 基于直接求差法的

重力扰动补偿

基于系统状态估计

的重力扰动补偿

纬度

经度

高度

航向

俯仰

横滚

从图 图 中可以看出，基于上述三种重力补偿方法（ 、正常重力

模型 ； 、基于直接求差法的重力扰动补偿； 、基于系统状态估计的

重力扰动补偿）情况下 的位置精度和航向角精度无明显差异；与之

形成鲜明对比的是，基于系统状态估计的重力扰动补偿方法情况下，

的俯仰角和横滚角精度明显高于其他两种重力补偿方法。从表 中可以定量

地得出，基于上述三种重力补偿方法情况下 位置精度的差异在

（ 级）以下；航向角精度十分接近，均接近于 。但是基于系统状态估

计的重力扰动补偿情况下， 俯仰角的精度达到 ，较其他两种

重力补偿方法（ 和 ）有 角秒 和 角秒 的精度提升，

提升幅度分别达到 和 ； 横滚角的精度达到 ，

较其他两种重力补偿方法（ 和 ）有 角秒 和 角秒

的精度提升，提升幅度分别达到 和 。以上得到的实验结果与理

论分析是相符合的： 作为 的量测更新信息对 的定

位误差进行周期性地纠正，故 的位置精度受重力扰动的影响不明显；

另外，众所周知 航向角的精度主要受陀螺漂移误差的影响，而水平

姿态角（俯仰角和横滚角）的精度主要取决于加速度计偏置误差的大小。在

导航计算中，对当地的重力扰动进行精确补偿后，相当于减小了加

速度计的偏置误差，从而提高了 的水平姿态角的精度。

SINS/GNSS          

4-50 SINS/GNSS

(m)/

(°)
(WGS84)

0.0513 0.0498 0.0504

0.0386 0.0399 0.0395

0.0373 0.0336 0.0318

0.0296 0.0289 0.0291

0.0051 0.0046 0.0030

1~135

0.0059 0.0043 0.0031

4-26~ 4-31 1

—WGS84 2 3

SINS/GNSS

SINS/GNSS
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4-50

SINS/GNSS 0.01m

cm 0.029°

SINS/GNSS 0.0030°

1 2 0.0021°(7.56 ) 0.0016°(5.76 )

41.17% 34.78% SINS/GNSS 0.0031°

1 2 0.0028°(10.08 ) 0.0012°(4.32 )

47.45% 27.90% 

GNSS SINS/GNSS SINS/GNSS

SINS/GNSS

SINS/GNSS

SINS/GNSS

SINS/GNSS

表 基于不同重力扰动补偿方法的 位置和姿态精度
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基于 的航空重力仪以飞机为载体能够快速、大范围地测量区域

和局部重力场。 的精度主要由器件精度决定，但是器件精度的提升

往往耗费巨大。因此，在已有器件的情况下，通过采用各种有效的方法减小

的误差，最大限度挖掘 的潜在精度，是十分必要和有意

义的。本报告的研究总结如下：

（ ）开展了 高精度误差建模的研究。传统误差模型忽略了惯性

器件标定残差及简化了误差源模型，进而影响了 的测量精度。本文

在 维传统误差模型的基础上，考虑刻度因子误差和安装误差的标定残差，使

用随机常值和一阶马尔科夫过程表示陀螺的随机漂移和加速度计的随机偏置，并

且顾及到重力扰动以及空间同步误差，建立了一个 维的高阶误差模型，最后

进行 与载荷的联合飞行实验，结果验证了该模型的准确性和实用性。

但是，基于构建的 的高阶误差模型采用 滤波方法进行数据

融合处理时，将模型噪声假设为高斯白噪声，在真实情况下 误差模

型通常具有一定程度的非线性，并且模型噪声不全是高斯白噪声，因此，下一步

研究基于高阶误差模型的 非线性非高斯滤波方法很有必要。

（ ）开展了 的高精度重力补偿方法研究。针对 导

航计算中忽略了重力扰动对导航结果的影响，提出了一种重力扰动测量方法，利

用直接求差法获取一定精度的重力扰动值并建立一个合适的重力扰动模型，并基

于此模型通过 滤波器获得重力扰动的最优估计值。 与载荷的

联合飞行实验结果表明，提出的重力扰动测量方法的 水平姿态精度

有明显提高。但是需要指出，本报告中飞行实验选取的测区地形较为平坦且重力

扰动相对较小，因此将来需要在地形崎岖且重力扰动较大的测区进行实验，以验

证提出的重力扰动补偿方法的性能。

SINS/GNSS          

  

SINS/GNSS

SINS/GNSS

SINS/GNSS SINS/GNSS

1 SINS/GNSS

SINS/GNSS

15

45

SINS/GNSS

SINS/GNSS Kalman

SINS/GNSS
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SINS/GNSS

2 SINS/GNSS SINS/GNSS

Kalman SINS/GNSS

SINS/GNSS

第五章 总结
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