
 

正四面体冗余惯导全参数现场快速标定方法

翟雪瑞，任    元*，王丽芬，朱    挺，王    琛
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摘　要：正四面体冗余惯导系统 (RINS) 具有高可靠性、高精度等特点，而误差标定是实现高精度导航

解算的必要手段。当前正四面体 RINS 的误差标定均需要利用高精度转台实现，不仅标定成本高、标

定时间长，而且在外场等硬件条件不足的情况下无法进行全误差参数的标定。针对这一问题，提出了

一种无需高精度转台的正四面体 RINS 全误差参数现场快速标定方法。首先，建立了正四面体 RINS
的误差模型；然后，根据解析粗对准姿态误差矩阵与正四面体 RINS 零偏的关系提出了基于六位置的

零偏标定方法；之后，设计三位置旋转方案进行陀螺仪的标度因数和安装误差标定；最后，利用零偏标

定的六位置方案进行加速度计的标度因数和安装误差标定。仿真及试验结果表明，该方法能有效地标

定出所有误差参数，在 1 h 静基座导航试验中，标定后北向定位精度从 61.065 5 km 提升至 0.476 7 km，

东向定位精度从 161.202 7 km 提升至 4.842 2 km。
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Full parameter rapid field calibration method for regular
tetrahedral redundant inertial navigation
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(Space Engineering University, Department of Aerospace Science and Technology, Beijing 101416, China)

Abstract:   Regular  tetrahedral  Redundant  Inertial  Navigation  System  (RINS)  has  the  characteristics  of  high
reliability  and  high  precision,  and  error  calibration  is  a  necessary  means  to  realize  high-precision  navigation
solution.  At  present,  the  error  calibration  of  regular  tetrahedral  RINS  needs  to  be  realized  by  using  the  high-
precision turntable, which not only has high calibration cost and long calibration time, but also cannot calibrate
full error parameters under the condition of insufficient hardware conditions such as external field. Address this
issue, a rapid field calibration method for full error parameters of regular tetrahedral RINS without high-precision
turntable was proposed. Firstly, the error model of regular tetrahedral RINS was established. Then, according to
the  relationship  between  the  analytic  coarse  alignment  attitude  error  matrix  and  the  bias  of  regular  tetrahedral
RINS, a bias calibration method based on six positions was proposed. Then, a three-position rotation scheme was
designed to calibrate the scale factor and installation error of the gyroscope. Finally,  the six-position scheme of
bias calibration was used to calibrate the scale factor and installation error of the accelerometer. Simulation and
experiment show that this method can effectively calibrate full error parameters. In the 1h static base navigation
experiment,  the  north  positioning  accuracy  are  improved  from  61.065  5  km  to  0.476  7  km,  and  the  east
positioning accuracy are improved from 161.202 7 km to 4.842 2 km.
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0    引　言

惯性导航系统 (Inertial Navigation System, INS)是

一种利用陀螺仪和加速度计测量载体的角速度和加

速度，并实时解算出载体姿态、速度、位置的自主式

导航系统[1]。惯性导航系统导航精度的提高可以通过

多种途径，其中一种方法是增加惯性器件的数量，构

成冗余惯性导航系统 (Redundant  Inertial  Navigation

System, RINS)[2−3]；也可通过提高惯性器件误差标定精

度，将标定结果补偿到惯性器件中，从而有效提高导

航精度 [4−5]。目前，三轴正交惯导系统的误差标定技

术已趋于成熟，针对冗余配置的惯导系统误差标定技

术研究相对较少，因此对冗余配置下惯性器件的标定

技术进行深入研究十分必要[6]。

目前冗余惯导系统的误差标定主要依托高精度

转位机构、转台等测试设备。2014年，赵新强等[7] 设

计了四位置静态和三位置转动标定方法对斜置冗余

捷联惯导系统进行标定，可标定出所有参数。2015年，

魏莉莉等 [8] 针对带斜置冗余元件的光纤陀螺捷联惯

导系统进行标定。2016年后，梁海波等 [9]、程建华

等[10]、李杨等[11] 采用 Kalman滤波方法实现了冗余惯

导系统误差的标定。2020年，Marius V. Gheorghe等[12]

提出了一种标定正十二面体冗余传感器配置的新方

法。以上研究均需要单轴、双轴或者三轴转台等高精

度测试设备辅助实现误差标定，标定效率较低，成本

较高，在外场等硬件条件不足的情况下无法进行全误

差参数的标定。

因此，王坚等[13]、王岁儿等[14] 针对三轴正交惯导

系统提出了现场标定方法。随着计算机的发展，杨管

金子等[15]、高爽等[16]、戴洪德等[17] 将一些智能优化算

法应用到现场快速标定问题的求解中，但只能标定出

三轴正交惯导系统中加速度计的误差。由于误差模

型的不同，以上现场标定方法均不适用于冗余惯导系

统。2016年，胡梦纯等 [18] 提出了一种针对冗余配置

光纤惯组系统的不依赖高精度转台的现场标定方法，

该方法仅适用于斜置配置的惯导系统。

综上所述，目前并无有效的方法解决正四面体冗

余惯导系统的现场快速标定问题。针对这一现状，文

中在分析正四面体 RINS中的光纤陀螺和加速度计误

差的基础上，建立了误差模型，根据解析粗对准姿态

误差矩阵与正四面体 RINS零偏的关系，利用六位置

方案标定出光纤陀螺和加速度计的零偏，之后设计了

一种三位置旋转方案标定出光纤陀螺的标度因数和

安装误差，利用零偏标定的六位置方案标定出加速度

计的标度因数和安装误差，最后通过仿真试验及所在

实验室研制的正四面体 RINS的实物试验验证了方法

的正确性及有效性。
 

1    正四面体冗余惯导系统误差模型

冗余惯导系统包括多种冗余配置方案，如正交冗

余配置方案、圆锥冗余配置方案、斜置冗余配置方案

等。文中采用的是由四个光纤陀螺和四个石英挠性

加速度计组成的正四面体冗余配置方案，如图 1所示。
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图 1  正四面体冗余配置方案图

Fig.1  Tetrahedron redundant configuration diagram
 

 

ωm

以光纤陀螺为例进行分析，正四面体 RINS输出

角速度 为：

ωm=Hωb (1)

ωb ωm

H

式中： 为载体坐标系中三轴等效角速度； 为四个

光纤陀螺敏感的角速度； 为惯导系统的冗余配置矩

阵，如公式 (2)所示：
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H =


0 0 −1

sinα 0 cosα
sinαcosβ3 sinαsinβ3 cosα
sinαcosβ4 sinαsinβ4 cosα

 (2)

α

β3 β4

式中： 为正四面体侧面与底面的设计角度，为 70.53°；

、 为陀螺仪 3和陀螺仪 4敏感轴在 xoz平面的投

影与 ox轴的设计角度，分别为 120°、240°。

将配置角度数值代入可得具体的四面体配置矩

阵如下：

H =


0 0 −1

0.942 8 0 0.333 3
−0.471 4 0.816 5 0.333 3
−0.471 4 −0.816 5 0.333 3

 (3)

ω̂b利用最小二乘法可得到等效三轴角速度 的最

优估计：

ω̂b =
(
HT H

)−1
HTωm (4)

惯性器件的误差主要包括确定性误差和随机误

差，其中确定性误差包括零偏、标度因数误差和安装

误差。

Bg

当陀螺仪输入的角速度为 0时，输出的值即为零

偏。正四面体 RINS中的光纤陀螺的零偏 为：

Bg =
[

bg1 bg2 bg3 bg4
]T (5)

bg1 bg2 bg3 bg4式中： 、 、 、 为四个光纤陀螺的零偏。

∆mb由零偏引起的量测误差 为：

∆mb = Bg (6)

δKg

标度因数是输出数字脉冲与输入角速率之比，标

度因数不准确引入的误差是标度因数误差。正四面

体 RINS中的光纤陀螺的标度因数误差 为：

δKg =


δKg1 0 0 0

0 δKg2 0 0
0 0 δKg3 0
0 0 0 δKg4

 (7)

δKg1 δKg2 δKg3 δKg4式中： 、 、 、 为四个光纤陀螺的标度因

数误差。

∆mk由标度因数误差引起的量测误差 为：

∆mk = δKgωm (8)

δugi δvgi

Hg

由于装配工艺和加工水平有限，光纤陀螺敏感轴

的实际指向与设定指向存在偏差，称为安装误差。每

个光纤陀螺包含两项安装误差，分别用俯仰角误差

和方位角误差 表示。经计算，光纤陀螺包含安

装误差的冗余配置矩阵 为：

Hg =


Hg1x Hg1y Hg1z

Hg2x Hg2y Hg2z

Hg3x Hg3y Hg3z

Hg4x Hg4y Hg4z

 (9)

Hgmn式中： (m=1, 2, 3, 4; n=x, y, z)为陀螺仪 m敏感轴相

对 n轴由于安装误差导致的交耦系数。

Hg1x = −δug1 sinβcosβ1+δvg1 cos βsinβ1

Hg1y = −δug1 sinβsinβ1−δvg1 cos βcosβ1

Hg1z = −1 + δug1 cos β
Hg2x = sinα−δug2 sinαcosβ2+δvg2 cosαsinβ2

Hg2y = −δug2 sinαsinβ2−δvg2 cosαcosβ2

Hg2z = cosα + δug2 cosα
Hg3x = sinαcosβ3−δug3 sinαcosβ3+δvg3 cosαsinβ3
Hg3y = sinαsinβ3−δug3 sinαsinβ3−δvg3 cosαcosβ3
Hg3z = cosα + δug3 cosα
Hg4x = sinαcosβ4−δug4 sinαcosβ4+δvg4 cosαsinβ4
Hg4y = sinαsinβ4−δug4 sinαsinβ4−δvg4 cosαcosβ4
Hg4z = cosα + δug4 cosα

(10)
β

β1 β2

式中： 为陀螺仪 1敏感轴与 xoz平面的设计角度；

、 为陀螺仪 1和陀螺仪 2敏感轴在 xoz平面的投

影与 ox轴的设计角度。

∆mh由安装误差引起的量测误差 为：

∆mh =
(
Hg−H

) (
HT H

)−1
HTωm (11)

ωm

通过上述分析，当考虑光纤陀螺零偏、标定因数

误差、安装误差，同时考虑随机误差时，正四面体

RINS中光纤陀螺输出角速度 为：

ωm =
(
I+δKg

) (
Hgωb+Bg

)
+ηg (12)

I ηg式中： 为单位矩阵； 为四个光纤陀螺的随机误差。

当光纤陀螺输出为数字脉冲时，误差模型表示为：

Nωm = Kg
(
Hgωb+Bg

)
+ηg (13)

Nωm Kg式中： 为光纤陀螺输出数字脉冲； 为光纤陀螺的

标度因数。

fm

同理可得正四面体 RINS中加速度计输出加速度

为：

fm =
(
I+δK f

) (
H f fb+B f

)
+η f (14)

δK f H f

fb

B f η f

式中： 为加速度计的标度因数误差； 为加速度

计包含安装误差的冗余配置矩阵； 为载体坐标系等

效三轴加速度； 为加速度计的零偏； 为加速度计

的随机误差。

当加速度计输出为数字脉冲时，误差模型表示为：

N f m = K f
(
H f fb+B f

)
+η f (15)

N f m K f式中： 为加速度计输出数字脉冲； 为加速度计的

标度因数。
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至此，建立了正四面体 RINS中光纤陀螺和加速

度计的误差模型。 

2    基于解析粗对准姿态误差矩阵的零偏标

定方案

文中根据解析粗对准姿态误差矩阵中的非正交、

非单位化误差与正四面体 RINS中光纤陀螺、加速度

计的天向零偏合量的关系标定出正四面体 RINS中惯

性器件的零偏。解析粗对准是指利用地球重力加速

度矢量和地球自转角速度矢量实现惯导系统的对准，

不需要其他外部信息。通过惯性器件的测量值可以

直接计算出初始捷联矩阵：

Cn
b =


(gn)T(
ωn

ie

)T(
gn×ωn

ie

)T

−1 

(
gb)T(
ωb

ie

)T(
gb×ωb

ie

)T
 (16)

gn ωn
ie

gb ωb
ie

式中： 和 分别为重力加速度和地球自转角速度在

导航系中分量； 和 分别为重力加速度和地球自转

角速度在载体系中分量。

当解析粗对准存在误差时，姿态误差矩阵为：

E = δCn
b

(
Cn

b

)T (17)

δCn
b式中： 为由陀螺仪和加速度计的零偏等误差引起

的姿态误差。

Ess

Es

根据参考文献 [19−20]对解析粗对准误差的分

析，解析粗对准的误差主要是对准误差 和非正交、

非单位化误差 ，如下所示：

E = Ess+Es (18)

Ess =
E−ET

2
=

 0 φU −φE

−φU 0 φN

φE −φN 0

 (19)

Es =
E+ET

2
=

[ ηE oU oN
oU ηN oE
oN oE ηU

]
(20)

φU φN φE

oU oN oE ηU

ηN ηE

式中： 、 、 分别为天向、北向、东向对准误差；

、 、 分别为天向、北向、东向非正交误差； 、

、 分别为天向、北向、东向非单位化误差。

根据参考文献 [14]对非正交、非单位化误差与

陀螺仪和加速度计零偏的分析可得，天向加速度误差

合量、天向陀螺误差合量及北向陀螺误差合量为：
δ fU = gηU

δωN = Ω
[
ηE −ηU + (δ fN tan L)/g

]
cos L

δωU = Ω (2oE −ηU tan L+δ fN/g)cos L
(21)

g、Ω、L

δ fN δ fU

δωN δωU

式中： 分别为冗余惯导系统所在位置的重力

加速度幅值、地球自转角速度幅值和纬度； 、 为

北向、天向加速度误差合量； 、 为天向陀螺误

差合量。

δ fN/g

由于在实际外场条件下找北比较困难，因此只利

用天向陀螺仪误差合量和天向加速度误差合量进行

零偏标定。经分析，加速度计的北向零偏合量对天向

陀螺仪的零偏合量影响非常小，因此可忽略 误

差项。文中选用一种六位置方案，只需要 RINS的三

个轴依次指向天和地，如图 2所示。每个位置估计的

零偏结果如表 1所示。
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图 2  六位置转位示意图

Fig.2  Six-position transposition diagram 

 

  
表 1  每个位置估计的 IMU 轴向零偏

Tab.1  IMU axial biases for each position estimation
 

Bias Pos1 Pos2 Pos3 Pos4 Pos5 Pos6

δω̂U δω̂b
x1 −δω̂b

x2
δω̂b

y1 −δω̂b
y2 δω̂b

z1 −δω̂b
z2

δ f̂U δ f̂ b
x1 −δ f̂ b

x2
δ f̂ b

y1 −δ f̂ b
y2 δ f̂ b

z1 −δ f̂ b
z2

 
 

经过计算可得陀螺仪和加速度计三轴等效零

偏为： 
δω̂b

x =
(
δω̂b

x1 + δω̂b
x2

)
/2

δω̂b
y =
(
δω̂b

y1 + δω̂b
y2

)
/2

δω̂b
z =
(
δω̂b

z1 + δω̂b
z2

)
/2

(22)


δ f̂ b

x =
(
δ f̂ b

x1 + δ f̂ b
x2

)
/2

δ f̂ b
y =
(
δ f̂ b

y1 + δ f̂ b
y2

)
/2

δ f̂ b
z =
(
δ f̂ b

z1 + δ f̂ b
z2

)
/2

(23)
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Ĉn
b参考文献 [19−20]，根据姿态转换矩阵 计算出

非正交、非单位化误差：

Ês =
1
2

[
Ĉn

b

(
Ĉn

b

)T
− I
]

(24)

ôE η̂U将公式 (24)计算得出的 、 代入公式 (21)中，

将结果代入公式 (22)、(23)中，可求得陀螺仪和加速

度计的零偏合量为：

δω̂b
x = Ω

[
(ôE1− ôE2)+

(η̂U2− η̂U1) tan L
2

]
cos L

δω̂b
y = Ω

[
(ôE3− ôE4)+

(η̂U4− η̂U3) tan L
2

]
cos L

δω̂b
z = Ω

[
(ôE5− ôE6)+

(η̂U6− η̂U5) tan L
2

]
cos L

(25)


δ f̂ b

x = g (η̂U1− η̂U2)/2
δ f̂ b

y = g (η̂U3− η̂U4)/2
δ f̂ b

z = g (η̂U5− η̂U6)/2
(26)

将公式 (25)、(26)代入公式 (1)中，即可计算出四

个光纤陀螺和四个加速度计的零偏为：

bg1 = −δω̂b
z

bg2 = δω̂
b
x sinα+δω̂b

z cosα
bg3 = δω̂

b
x sinαcosβ3+δω̂

b
y sinαsinβ3+δω̂

b
z cosα

bg4 = δω̂
b
x sinαcosβ4+δω̂

b
y sinαsinβ4+δω̂

b
z cosα

b f 1 = −δ f̂ b
z

b f 2 = δ f̂ b
x sinα+δ f̂ b

z cosα
b f 3 = δ f̂ b

x sinαcosβ3+δ f̂ b
y sinαsinβ3+δ f̂ b

z cosα
b f 4 = δ f̂ b

x sinαcosβ4+δ f̂ b
y sinαsinβ4+δ f̂ b

z cosα
(27)

 

3    标度因数误差及安装误差标定方案

针对现场快速标定问题，使用大理石平台和正六

面体工装对正四面体 RINS中的惯性器件进行标定。

利用三位置手动旋转 n圈的方法为正四面体 RINS提

供角速度输入，利用六位置方法为正四面体 RINS提

供比力输入，比较陀螺仪和加速度计的输出和输入，

可估计出陀螺仪和加速度计的标度因数和安装误差。 

3.1   陀螺仪标定方案

文中采用三位置手动旋转 n圈的方式标定光纤

陀螺的标度因数和安装误差，编排方案如图 3所示。

将正四面体 RINS安装于正六面体工装后置于大理石

平台上，令 x轴朝天，顺时针、逆时针旋转正六面体工

装 n圈，对 y、z轴进行同样的操作，要求在规定时间

T内相对均匀地转动 n圈。

以 x轴朝天为例进行分析，当正四面体 RINS进

行旋转时，光纤陀螺输入的角速度为：[ ωx
ωy
ωz

]
=

 1 0 0
0 cosθ (t) sinθ (t)
0 −sinθ (t) cosθ (t)

×
 Ωsin L
Ωcos L

0

+  ±ωix (t)
0
0

 (28)

ωix (t) θ (t)式中： 为手动旋转时瞬时角速度； 为手动旋

转累积转动角度。

将公式 (28)代入公式 (13)，两边求积分再相减可

得：

Kg1Hg1x =

w T

0
N x+
ω1dt−

w T

0
N x−
ω1dt

2
w T

0
ωix (t)dt

=

w T

0
N x+
ω1dt−

w T

0
N x−
ω1dt

4nπ

(29)

N x+
ω1 N x−

ω1式中：n为旋转圈数；T为规定的时间； 、 分别为

正四面体 RINS绕 x轴顺时针、逆时针旋转时陀螺仪

1的输出。

Kgmn = KgmHgmn

Kg2x Kg3x Kg4x Kg1y Kg2y

Kg3y Kg4y Kg1z Kg2z Kg3z Kg4z

令 (m=1, 2, 3, 4; n=x, y, z)，同理可求

得 、 、 ，当 y轴朝天时可求得 、 、

、 ，当 z轴朝天时可求得 、 、 、 。

归一化可求得正四面体 RINS中的光纤陀螺的标

度因数和安装误差导致的交耦系数：

Kgm =

√
K2

gmx +K2
gmy+K2

gmz (30)

Hgmn =
Kgmn

Kgm
(31)

 

3.2   加速度计标定方案

使用零偏标定所设计的六位置编排次序进行标

定，如图 2所示。将位置 1和位置 2的加速度计输入

代入误差模型公式 (15)中，可得：

N1
f m =K f m

(
H f mx fx+H f my fy+H f mz fz

)
+K f mB f m =

K f mH f mxg+K f mB f m (32)

 

x(Up) y(Up) z(Up)

0 0 0

y

y

z

z

x

x

图 3  三位置旋转方案示意图

Fig.3  Three-position rotation scheme 
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N2
f m =K f m

(
H f mx fx+H f my fy+H f mz fz

)
+K f mB f m =

K f mH f mx (−g)+K f mB f m (33)

将公式 (32)与公式 (33)相减可得：

K f mH f mx =
N1

f m−N2
f m

2g
(34)

K f m

H f mx

N1
f m N2

f m

式中： (m=1, 2, 3, 4)为第 m个加速度计的标度因

数； 为第 m个加速度计敏感轴相对 x轴由于安装

误差导致的交耦系数； 、 分别为位置 1和位置

2第 m个加速度计的输出。

K f mn = K f mH f mn

K f my K f mz

令 (m=1, 2, 3, 4; n=x, y, z)，由剩下四

个位置可求得 和 。归一化可求得加速度计的

标度因数和安装误差导致的交耦系数：

K f m =

√
K2

f mx+K2
f my+K2

f mz (35)

H f mn =
K f mn

K f m
(36)

 

4    仿真及试验验证
 

4.1   仿真试验验证

为验证文中提出的正四面体 RINS现场快速标定

方法的有效性，进行了仿真试验。设当地地理纬度为

40.356°，经度为 116.67°，正四面体 RINS所在高度为

50 m。惯性器件采样周期为 200 Hz，光纤陀螺和加速

度计的误差参数设定如表 2~3所示。
  

表 2  光纤陀螺误差参数设定

Tab.2  Setting values of gyroscope error parameters
 

Parameter Gyro
scope 1

Gyro
scope 2

Gyro
scope 3

Gyro
scope 4

Bias/(°)·h−1 0.6 0.5 −0.3 0.4

Scale factor/bits·((°)/s)−1 170 000 170 000 170 000 170 000

δugiInstallation error  /(″) 40 40 40 40

δvgiInstallation error  /(″) 40 40 40 40
Noise/(°)·h−1/2 0.01 0.01 0.01 0.01

 
 

表 3  加速度计误差参数设定

Tab.3  Setting values of accelerometer error parameters
 

Parameter Accelerometer 1 Accelerometer 2 Accelerometer 3 Accelerometer 4

Bias/mg 0.3 0.2 −0.4 0.5

Scale factor/bits·((°)/s)−1 1 1 1 1

δu f iInstallation error  /(″) 40 40 40 40

δv f iInstallation error  /(″) 40 40 40 40
Noise/mg·h−1/2 0.02 0.02 0.02 0.02

 
 

按照图 2所示的六位置编排方案生成静态冗余

惯导系统的仿真数据，每个位置采集 2 min数据，计算

光纤陀螺的零偏和加速度计的零偏、标度因数及安装

误差估计结果。按照图 3所示的三位置旋转方案生

成冗余惯导系统中光纤陀螺的仿真数据，计算光纤陀

螺的标度因数和安装误差。仿真结果如表 4所示，可

见提出的现场快速标定方法可有效估计得到标定结

果，其中惯性器件的零偏标定结果误差在 7%以内，

标度因数的标定结果误差在 0.1%以内，安装误差导

致的交耦系数的标定结果误差在 0.1%以内，对加速

表 4  仿真试验结果

Tab.4  Simulation results
 

Fiber optic
gyroscope
parameters

Preset Simulation results Error Accelerometer
parameters Preset Simulation results Error

bg1/(◦) ·h−1 0.6 0.587 4 2.10% b f 1/mg 0.3 0.305 6 1.87%

bg2/(◦) ·h−1 0.5 0.509 8 1.96% b f 2/mg 0.2 0.199 1 0.45%

bg3/(◦) ·h−1 −0.3 −0.287 7 4.10% b f 3/mg −0.4 −0.392 6 1.85%

bg4/(◦) ·h−1 0.4 0.375 3 6.18% b f 4/mg 0.5 0.499 1 0.18%

Kg1/bits · ((◦)/s)−1 170 000 170 142.540 486 90 0.083 8% K f 1/bits · (m/s2)−1 1 1.000 004 47 0.000 004%
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度计的误差标定精度高于光纤陀螺的误差标定精度。 

4.2   样机试验验证

为进一步验证正四面体 RINS现场快速标定方

法，使用所在实验室研制的正四面体 RINS进行标定

试验。该系统由四个光纤陀螺和四个石英挠性加速

度计组成，系统结构如图 4所示，器件技术规格如

表 5所示。将正四面体 RINS装入正六面体工装后放

置于大理石平台上搭建试验环境，如图 5所示。 

 

续表 4

Continued Tab.4
Fiber optic
gyroscope
parameters

Preset Simulation results Error Accelerometer
parameters Preset Simulation results Error

Kg2/bits · ((◦)/s)−1 170 000 170 024.963 202 57 0.014 7% K f 2/bits · (m/s2)−1 1 0.999 656 28 0.000 3%

Kg3/bits · ((◦)/s)−1 170 000 169 981.633 784 09 0.010 8% K f 3/bits · (m/s2)−1 1 1.000 196 96 0.000 2%

Kg4/bits · ((◦)/s)−1 170 000 169 981.531 747 46 0.010 9% K f 4/bits · (m/s2)−1 1 0.999 793 33 0.000 2%

Hg1x 1.939 255×10−4 1.939 254×10−4 0.000 1% H f 1x 1.939 255×10−4 1.939 257×10−4 0.000 1%

Hg1y 1.939 255×10−4 1.939 254×10−4 0.000 1% H f 1y 1.939 255×10−4 1.939 258×10−4 0.000 2%

Hg1z −1 −0.999 999 0.000 1% H f 1z −1 −0.999 999 0.000 1%

Hg2x 0.942 633 0.942 775 0.015 1% H f 2x 0.942 633 0.942 775 0.015 1%

Hg2y −2.474 740×10−4 −2.472 355×10−4 0.096 4% H f 2y −2.474 740×10−4 −2.472 524×10−4 0.089 6%

Hg2z 0.333 378 0.333 428 0.015 0% H f 2z 0.333 378 0.333 429 0.015 3%

Hg3x −0.471 261 −0.471 270 0.001 9% H f 3x −0.471 261 −0.471 236 0.005 3%

Hg3y 0.816 626 0.816 554 0.008 8% H f 3y 0.816 626 0.816 583 0.005 3%

Hg3z 0.333 378 0.333 384 0.001 8% H f 3z 0.333 378 0.333 361 0.005 1%

Hg4x −0.471 373 −0.471 427 0.011 5% H f 4x −0.471 373 −0.471 418 0.009 5%

Hg4y −0.816 379 −0.816 450 0.008 7% H f 4y −0.816 379 −0.816 458 0.009 7%

Hg4z 0.333 378 0.333 416 0.011 4% H f 4z 0.333 378 0.333 409 0.009 3%

 

表 5  光纤陀螺、加速度计技术规格

Tab.5  Technical specification of fiber optic gyroscope

and accelerometer
 

Parameter name Parameter indicator

/(◦) ·h−1Fiber optic gyroscope bias stability ⩽0.1

/bits · ((◦)/s)−1Fiber optic gyroscope scale factor 176 000±5 000

/μgAccelerometer bias stability 50

/mA ·g−1Accelerometer scale factor 1.1-1.5
 

图 4  正四面体 RINS 结构图

Fig.4  Structure  diagram  of  tetrahedral  redundant  inertial  navigation

system 

 

Regular tetrahedral redundant

inertial navigation system Computer

Power

图 5  试验设备及环境

Fig.5  Experiment equipment and environment 
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4.2.1    标定试验

在试验开始前对系统预热 1 h，进行六位置试验，

将系统 x、y、z轴分别朝天和地，每个位置采集 2 min

静态数据，共 12 min；然后进行三位置旋转试验，将系

统 x、y、z轴朝天，以大理石平台的侧面作为基准，分

别顺时针、逆时针旋转正六面体工装三圈，旋转前后

要求同一个面与大理石平台的侧面重合，同时要求

1.5 min内完成三圈旋转，共 9 min。上述两步标定共

需 21 min。按照上述原理计算标定结果，光纤陀螺误

差标定结果如表 6所示，加速度计误差标定结果如

表 7所示。 

4.2.2    静基座导航试验

为验证标定结果的有效性，将正四面体 RINS放

置于大理石平台上连续采集约 1 h数据进行静基座导

航试验，分别解算原始数据和误差补偿后正四面体

RINS的姿态、速度和位置变化，结果如图 6~8所示。

从图 6可以看出，标定后的正四面体 RINS的横滚

角、俯仰角和航向角精度和稳定性更高。从图 7可以

看出，利用原始数据解算的东向速度和北向速度出现

很大偏移，标定后速度稳定性和精度有很大的提升。

如图 8所示，标定后 1 h北向位置误差从 61.065 5 km

降低至 0.476 7 km，1 h东向位置误差从 161.202 7 km
 

表 6  光纤陀螺误差标定结果

Tab.6  Gyroscope error calibration results
 

Fiber optic gyroscope
parameters

Calibration
results

Fiber optic gyroscope
parameters

Calibration
results

bg1/(◦) ·h−1
0.054 1 Kg1/bits · ((◦)/s)−1

172 207.11
bg2/(◦) ·h−1

0.052 4 Kg2/bits · ((◦)/s)−1
177 573.77

bg3/(◦) ·h−1
0.078 0 Kg3/bits · ((◦)/s)−1

179 823.99

bg4/(◦) ·h−1
−1.196 1 Kg4/bits · ((◦)/s)−1

171 997.12
Hg1x −0.001 5 Hg3x −0.470 3

Hg1y −0.003 4 Hg3y 0.816 8

Hg1z −1.000 0 Hg3z 0.334 0

Hg2x 0.941 8 Hg4x −0.467 3

Hg2y 0.001 6 Hg4y −0.818 6

Hg2z 0.336 2 Hg4z 0.333 9

 

表 7  加速度计误差标定结果

Tab.7  Accelerometer error calibration results
 

Accelerometer
parameters

Calibration
results

Accelerometer
parameters

Calibration
results

b f 1/g −0.016 7 K f 1/bits · (m/s2)−1
0.968 0

b f 2/g 0.008 7 K f 2/bits · (m/s2)−1
0.968 7

b f 3/g 0.010 9 K f 3/bits · (m/s2)−1
0.990 7

b f 4/g −0.002 9 K f 4/bits · (m/s2)−1
0.951 6

H f 1x −3.159 0×10−5 H f 3x −0.473 4
H f 1y −1.225 7×10−4 H f 3y −0.815 2
H f 1z −1.000 0 H f 3z 0.333 7
H f 2x 0.942 8 H f 4x −0.469 6
H f 2y −0.001 9 H f 4y −0.817 3
H f 2z 0.333 5 H f 4z 0.333 8
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图 6  导航解算姿态误差

Fig.6  Attitude error of navigation solution 
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图 7  导航解算速度误差

Fig.7  Velocity error of navigation solution 
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降低至 4.842 2 km。试验结果表明，经过现场快速标

定方法标定后，有效提升了 RINS的导航精度，验证了

该方法的有效性。 

4.2.3    转台试验

为进一步验证标定结果的有效性，根据三轴转台

试验进行结果验证，转台的角分辨率优于 1.5"。将 x、

y、z轴朝天放置，然后将转台绕外框轴方向以 10 (°)/s

的速度进行旋转，记录四个光纤陀螺的输出数据。然

后分别将 x、y、z轴朝天和朝地放置，记录四个加速度

计的输出数据。将现场快速标定方法计算出的误差

结果代入到误差模型中，根据输出数据利用最小二乘

法得到等效三轴角速度和加速度，以转台设定值作为

标准值进行对比，结果如表 8和表 9所示。

 
 

表 8  光纤陀螺转台试验结果

Tab.8  Gyroscope turntable test results
 

Rotating way Standard value/(°)·s−1
Factory parameter Calibration parameter

Compensation result/(°)·s−1 Relative error Compensation result /(°)·s−1 Relative error

x(clockwise) 10 10.012 6 0.001 26 9.993 2 −0.000 68

x(counterclockwise) −10 −9.968 7 −0.003 13 −10.001 1 0.000 11

y(clockwise) 10 9.984 2 −0.001 58 9.996 7 −0.000 37

y(counterclockwise) −10 −9.982 5 −0.001 75 −9.990 3 −0.000 97

z(clockwise) 10 9.970 9 −0.002 91 9.999 5 −0.000 05

z(counterclockwise) −10 −9.959 9 −0.004 01 −10.004 6 0.000 46
 
 

 
 

表 9  加速度计转台试验结果

Tab.9  Accelerometer turntable test results
 

Position Standard value/m·s2
Factory parameter Calibration parameter

Compensation result/m·s2 Relative error Compensation result Relative error

x(up) 9.801 4 9.804 6 3.264 8 E-4 9.802 2 −8.162 1 E-5

x(down) −9.801 4 −9.795 2 −6.325 6 E-4 −9.801 4 0

y(up) 9.801 4 9.802 0 6.121 6 E-5 9.801 1 3.060 79 E-5

y(down) −9.801 4 −9.798 7 −2.754 7 E-4 −9.801 7 −3.060 8 E-5

z(up) 9.801 4 9.795 7 −5.815 5 E-4 9.802 9 −1.530 4 E-4

z(down) −9.801 4 −9.799 4 −2.040 5 E-4 −9.802 9 −1.530 4 E-4
 
 

从表 8和表 9中的结果可看出，该现场快速标定

方法标定出的误差参数补偿到惯性器件中，其结果相

对误差均小于出厂参数补偿后的结果，再次证明该方

法的有效性。
 

5    结　论

(1) 提出一种针对正四面体 RINS误差标定方法，

可标定出光纤陀螺和加速度计的所有确定性误差参

 

60

40

20

0

0 500 1 000 1 500 2 000

Time/s

N
o
rt

h
 p

o
si

ti
o
n
/k

m

2 500 3 000 3 500 4 000

Original data
After calibration

200

150

50

100

0

0 500 1 000 1 500 2 000

Time/s

E
as

t 
p
o
si

ti
o
n
/k

m

2 500 3 000 3 500 4 000

Original data
After calibration

图 8  导航解算位置误差

Fig.8  Position error of navigation solution 
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数，包括零偏、标度因数和安装误差，无需使用高精度

转位结构、转台等测试设备，简便灵活，实用性强，耗

时较短，适用于多种场合。

(2) 通过仿真试验可以看出，该方法可有效标定

出惯性器件的所有误差参数。从静基座导航试验结

果可以看出，标定后的导航效果明显优于未进行标定

的导航效果，验证了该方法的正确性。转台试验结果

再次验证了标定方法的有效性，为其他冗余配置惯导

系统的现场快速标定研究提供了重要参考。
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