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Abstract 
As a high precision attitude measurement device, the INS/CNS integrated navigation system has 
error order of second and installation and calibration precision of minute. The calibration residue 
of installation error directly affects attitude determination and positioning precision. The paper 
discusses calibration method of sub-system installation error, and expounds calibration principles 
of INS/CNS integrated navigation system. According to overall technical solutions, this paper stu-
dies shafting calibration error transfer characteristics of INS/CNS integrated navigation system, 
and puts forward calibration solution for the system. It mainly analyzes impact of multiple error 
factors during system alliteration such as installation error and measurement instrument error 
on the integrated system, models and analyzes counter-shaft inclination effect, coaxial error and 
zero position calibration, optimizes calibration method for the system and improves installation 
error calibration precision. 
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摘  要 

惯性/星光组合系统作为一种高精度的姿态测量设备，自身误差数量级为角秒级，其安装标校精度可达角

分级，安装误差的标定残差直接影响定姿、定位精度。论文讨论分系统安装误差标定方式、阐述了惯性/
星光组合系统标校原理。根据总体技术方案，研究了惯性/星光组合系统轴系的标校误差传递特性，提出

了惯性/星光组合系统标校方案。重点分析了组合系统标校过程中安装误差、测量仪器误差等多种误差因

素在组合系统中的影响，对转轴倾角影响、同轴误差、标校零位的误差进行了建模分析，优化了组合系

统标校方法，提高了安装误差标校精度。 
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1. 引言 

惯性/星光组合导航系统(INS/CNS 组合导航系统)利用星光导航提供的不随时间积累的航向和位置信

息对惯导误差进行修正来实现高精度组合导航，可应用于飞机、舰艇、无人机、导弹、气球等多个平台

[1] [2]，美、俄军事强国都非常重视惯性/星光组合导航技术等方面的研究和发展，并将该技术作为重要

的导航技术手段广泛应用于各领域。惯性/星光系统根据设备形态不同，分为全平台式、半平台式和全捷

联式惯性/星光组合导航系统，星光导航方面，根据星体识别方式不同，分为星跟踪仪和星敏识别的工作

模式[3]。其中，前者采用光电成像的跟踪方式来完成星体在载体坐标系和惯性坐标系位置测量和矢量换

算，存在结构工艺复杂，体积较大，传感器复杂等不利因素，后者采用了星图识别、星像匹配的方式输

出惯性与载体坐标系的转换关系，工程更易实现、配置方案更灵活、可靠性更高[4]。 

2. 组合系统标校原理及要求 

2.1. 标校原理 

标校原理即根据星光设备和惯导设备之间具体实现结构来确定两分系统坐标基准之间的转换关系，

对于不同组合方式的惯性/星光组合导航系统，选择标校手段和方案有所不同。文中以半平台式惯性/星光

组合导航系统为基础，提出了惯性/星光组合导航系统共基座标校方法、以及在标校基础上对惯性/星光组

合系统中轴系误差引起的系统精度误差分析。 
星光导航设备和惯导设备在独立标校时，均有各自基准，当以共基座安装方式组合安装时，需通过

标校实现分机设备的基准统一，这是完成组合系统正常工作的前提条件。惯性/星光组合导航系统中，由

于实现功能不同使得标校的目的有所不同：惯导设备提供舰船在地理系下的姿态和位置信息，对惯导进

行标校目的是使其基准与代表舰船坐标系基准一致，从而保证输出的姿态和位置信息能够代表地理坐标

系下姿态和位置；对星光导航设备的标定是为了保证该设备的坐标基准和惯导设备保持一致，进而为星

光/惯性组合导航系统实现高精度补偿提供硬件基础，提高惯性导航系统水平基准精度，达到解决星光测

量精度的目的。 
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2.2. 标校条件 

惯性/星光组合导航系统共基座安装的系统标校是以大地测量的真地平和方位标为基准对各测量设

备进行全面标校，以获得高精度机械零位和轴系误差数据，从而建立统一的坐标变换关系。 
星光系统采用与惯导直接共基座刚性安装在舰船的甲板上，工作时需要获得安装位置处的姿态信

息。在星光导航和惯导共基座安装条件下，其标校方案的核心是获得惯性/星光组合导航系统准确的电

气误差。 
为了能够实现准确标校，惯性/星光组合系统与船载设备安装方式应满足如下四点基本要素： 
1) 安装基座设计时应考虑惯性导航设备的重量、重心及其在舰船所处的位置，计算安装基座在舰船

恶劣条件下所承受的各种力、力矩等载荷，以保证载体运动条件下惯性导航设备的正常工作； 
2) 安装基座平面度、粗糙度及水平精度应符合设备安装要素的要求； 
3) 对具有艏艉刻线的安装基座，其刻线应与舰船艏艉线基准平行，平行偏差应不大于对准偏差；且

安装基座应清洁干净。 
4) 设备的对准应符合安装要素的要求，安装要素一般包括环境条件、基准、安装基座、对准偏差等

对准要求。 

3. 标校设计 

3.1. 标校流程 

惯性/星光组合系统标校流程如下： 
1) 惯导方位校准，即惯性导航设备与舰船基准之间的艏艉线对准； 
2) 惯导水平校准，即惯性导航设备与舰船基准之间的水平对准； 
3) 复测，即复测惯性导航设备与舰船基准之间的水平对准偏差，若符合安装要素的要求，则校准结

束；若超差，则重复进行以上步骤，直至其测量结果满足安装要素的要求； 
4) 标定星光导航偏角，测量并记录星光设备与惯性导航设备之间的水平偏差和方位偏差。 

3.2. 方位标定 

星光设备与惯性导航系统在方位角上方向偏差可以通过图 1 所示的方法测量。一般而言，惯性导

航系统的方位基准通常置于惯性台体内，因此标定前先打开惯导系统外罩，满足自准直经纬仪测量条

件。 
方位角偏差具体标定步骤分两步进行： 
第一步，两台自准直经纬仪按图 1 所示位置分别架设在惯导系统方位基准和星光定向仪六面体镜的

正前方，经纬仪成像清晰后，记录激光惯导系统和星光定向仪在艏艉向(即方位方向)的水平角 V1 和 V2，
同时分别将两台经纬仪上的方位角 H1 和 H2 读数置零； 

在第一步基础上，对准惯导系统的自准直经纬仪 1和对准星光设备的自准直经纬仪 2镜头进行互瞄，

保持各自基座水平不变成像清晰后，分别记录两个经纬仪方位角读数 H1 和 H2； 
根据图 1 所示，可以判定出互瞄后自准直经纬仪 1 的方位角读数 H1 即为图 1 所示的转角 α，而自准

直经纬仪 2 的方位角读数 H2 与图 1 中所示夹角 β之间的关系是( 360 2Hβ = − 。星光定向仪与单轴激光

惯性导航系统的方位角偏差值 ΔH 可以由下式得出： 

( ) ( )180 180 1 360 2H H Hα β∆ = − + = − + −                           (1) 
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Figure 1. Azimuth alignment calibration diagram 
图 1. 方位对准标定示意图 

 

按照上述方法，以星光设备方位基准对惯导系统进行方位的旋转微调，并时刻用经纬仪进行监测，

尽可能的从物理上将惯导系统的方位与星光设备的方位取齐，同时记录好惯导系统与星光设备在方位角

残差，作为这两型系统组合后在艏艉向的方位偏差。 

3.3. 水平标定 

水平对准偏差标定同样分两步进行： 
第一步，以惯导系统上的方位镜为基准，在惯导系统前端架设自准直经纬仪，同时在惯导系统水平

基准面上放置一块六面体镜 2 用以水平传递，微调六面体镜 2 使其与方位镜进行方位取齐，如图 2 所示； 
 

 
Figure 2. Horizontal alignment calibration diagram 
图 2. 水平对准标定示意图 
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第二步，分别以第一步中安置在惯导系统水平基准面上的六面体镜 2 和星光定向仪上的六面体镜 1
为基准，用经纬仪从前端和右端分别对这两块六面体镜在水平 X、Y 向法线的俯仰角进行测量，记录惯导

系统与星光定向仪在水平 X、Y 方向水平对准的偏差角 xρ 、 yρ 。 

4. 轴系标校误差分析 

完成了标校后，避免了不对准误差带来的干扰，可在此基础上分析轴系误差带来的系统精度误差。

惯性/星光组合导航系统的轴系误差主要是指正交轴系的旋转机构对相邻轴系的垂直度有严格要求，而由

于工艺限制而不能完全达到造成的相应轴系之间的误差。在轴系传递误差中，惯导平台的方位轴存在不

垂直度及同轴度误差。即使星光导航和惯导两子系统的机械零位已经进行了严格标校，但随着平台转动

角度的变化，安装误差和不垂直度导致的倾角残差会引入到组合系统中[5]。惯性/星光组合系统轴系示意

图如图 3 所示。 
 

 
Figure 3. Shafts in semi-platform CNS/INS integrated navigation system 
图 3. 半平台式惯性/星光组合导航系统轴系示意图 
 

在分析轴系传递误差中，需要考虑与其密切相关的五要素(INS 方位轴系不垂直度 βε 和方位轴转动角

度 β ；星光导航俯仰轴系不垂直度 θε ，俯仰轴转动角度θ ，星光导航方位轴系不垂直度 γε ，星光导航方

位轴转动角度 γ ；INS 方位轴机械零位时与共基座基准面标校误差 H∆ ；星光导航轴系机械零位时本体坐

标系与共基座基准面标校误差 xρ 、 yρ )之间的关系。 
设惯性/星光组合导航系统中，子系统星光导航绕俯仰轴转角为θ ，俯仰轴的不垂直度为 θε ，由转动

余弦矩阵关系则得 
s s p
p p pC C C ′

′=                                      (2) 

其中，
p
pC ′
表示星光导航轴系绕俯仰轴的旋转关系，

s
pC ′ 表示星光导航轴系绕俯仰轴不垂直度引起的旋转

关系，它们的表达式分为别： 
cos 0 sin

0 1 0
sin 0 cos

p
pC

θ θ

θ θ

′

 
 =  
  

                                (3) 
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1 sin 0
sin 1 cos
0 cos 1

s
pC

θ

θ θ θ

θ θ

ε θ
ε θ ε ε θ

ε ε θ
′

 
 = − + 
 − 

                        (4) 

根据上式可得： 

cos sin sin
sin 2 sin 1 cos 2 cos

sin cos cos

s
pC

θ

θ θ θ θ

θ θ

θ ε θ θ
ε θ ε θ ε θ ε θ

θ ε ε θ θ

− 
 = − − 
 − 

                 (5) 

星光导航设备绕方位轴转角为 γ ，其方位轴的不垂直度为 γε ，同理可得旋转关系： 

s s H
H H HC C C ′

′=                                     (6) 

其中， H
HC ′表示星光导航轴系绕方位轴的旋转关系， s

HC ′表示星光导航轴系绕方位轴不垂直度引起的旋转

矩阵，它们的表达式分为别： 

cos sin 0
sin cos 0

0 0 1

H
HC

γ γ
γ γ′

− 
 =  
  

                              (7) 

1 0 sin
0 1 cos
sin cos 1

s
H

r

C
γ

γ γ

γ γ

ε γ
ε ε γ

ε γ ε ε θ
′

 
 = − + 
 − 

                     (8) 

将公式(7)、(8)代入(6)可得： 

2

2

cos sin sin

sin cos 2 sin
2

sin 2 sin 1
2

r

s
H r

r r

rC

r

γ γ ε γ

γ γ ε

ε γ ε

 
 − 
   =  

  
 

      

                      (9) 

已知 INS 子系统方位轴不垂直度 βε 及方位轴转动角度 β ，则可得旋转矩阵： 

b b A
A A AC C C ′

′=                                 (10) 

其中， A
AC ′ 表示 INS 平台绕方位轴旋转矩阵， b

AC ′ 表示 INS 平台绕方位轴不垂直度的旋转矩阵，公式分别为： 

cos sin 0
sin cos 0

0 0 1

A
AC

β β
β β′

− 
 =  
  

                          (11) 

1 0 sin
0 1 cos
sin cos 1

b
AC

β

β β

β β β

ε β
ε ε β

ε β ε ε β
′

 
 = − + 
 − 

                 (12) 
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将式(11)、(12)代入(10)可得： 

2

2

cos sin sin

sin cos 2 sin
2

sin 2 sin 1
2

b
AC

β

β

β β

β β ε β

ββ β ε

βε β ε

 
 − 
   =  

  
 

      

                      (13) 

惯导平台坐标系向共基座基准面坐标系(I 系)的转换矩阵可表示为： 

1
1

1

z y
c
I z x

y x

C
α α

β β
γ γ

 −
 

= − 
 − 

                              (14) 

同理，星光导航在与共基座标校过程误差可表示为： 

1
1

1

z y
p

c z x

y x

C
α α

β β
γ γ

′

′ ′ −
 ′ ′= − 
 ′ ′− 

                              (15) 

根据第二节中标校结果，则 c
cC ′ 存在如下关系： 

1 0 0 cos 0 sin cos sin 0
0 cos sin 0 1 0 sin cos 0
0 sin cos sin 0 cos 0 0 1

y y
c
c x x

x x y y

H H
C H H

ρ ρ
ρ ρ
ρ ρ ρ ρ

′

 − ∆ ∆   
    = × × − ∆ ∆    
    −     

         (16) 

假设惯组中惯性元件无安装误差，则地平信息向星光导航传递的过程，即 INS 的姿态信息转换流程

则可以简单如图 4 表示。 
 

 
Figure 4. Attitude information conversion charm 
图 4. 姿态信息转换流程 

 

可得姿态的传递误差的转换矩阵 s
tC 为： 

s s p c c I A A
t p c c I A A tC C C C C C C C′ ′

′ ′=                               (17) 

5. 轴系传递误差仿真 

设惯导方位轴系轴通过工艺及加工保证轴摆锥度在30''，通过转轴倾角标定方式补偿后残余误差为6''；
星敏方位轴系通过转轴倾角补偿后残余误差为 5''，俯仰轴系补偿后残差为 7''；惯导与共基座安装面以及星

敏与共基座安装面均没有标校误差。星敏俯仰轴系从−80˚向 80˚方向旋转，惯导方位轴系从 0˚顺时针旋转，

星敏方位轴系从 0˚逆时针旋转。当载体静止条件下惯导通过轴系传递给星敏水平姿态误差，以及星敏通过

轴系传递给惯导的航向误差与星敏俯仰轴变化的仿真图 5 和图 6 所示。仿真可知，当惯导、星光导航相互

之间进行信息传递时，前者的水平姿态通过轴系传递会引后者的姿态误差，仿真如图 7 所示。 
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Figure 5. CNS horizon attitude errors transferred from INS shafts 
图 5. 通过轴系传递给星敏的水平误差 
 

 
Figure 6. INS heading error transferred from CNS shafts 
图 6. 通过轴系传递给惯导的航向误差 

 

 
Figure 7. Transfer errors caused by carrier horizon attitude changes 
图 7. 载体水平姿态变化造成传递误差 
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6. 结论 

本文详细阐述了惯性/星光组合导航系统水平偏差和方位偏差标校流程及方法。针对标校存在的其它误差源，根

据组合系统的结构形式，对影响系统标校因素的转轴倾角、同轴误差、共基座标校残差等因素进行了建模和仿真分

析，分析结果表明：轴系传递误差与自身标定残差、载体水平姿态有关，会将安装误差和不垂直度导致的倾角残差

引入到组合系统中，从而直接导致星光导航定姿误差。仿真结果同时表明，当 6''左右的综合标校残差将引起最大 10''
的航向误差。 
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