
第４４卷第５期

２０１２年１０月

南 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ

Ｖｏｌ．４４Ｎｏ．５



Ｏｃｔ．２０１２

﹦微惯性姿态系统的环境适应性优化设计技术
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（南京航空航天大学自动化学院导航研究中心，南京，２１００１６）

摘要：分析了ＭＥＭＳ微惯性姿态系统温度及载体运动等环境因素对ＭＥＭＳ惯性传感器的影响和姿态系统的关

键技术；针对ＭＥＭＳ惯性器件的热环境优化，建立了基于有限元分析方法的热分析模型，仿真分析了散热设计

方案，基于微惯性姿态系统样机，试验验证了散热设计的有效性；针对ＭＥＭＳ惯性传感器误差的强非线性特性，

建立了全温范围分段线性误差补偿模型，改进了误差标定方法，有效提高了ＭＥＭＳ惯性器件的精度；分析了微

惯性姿态组合算法的适用性条件，优化设计了基于载体飞行状态的微惯性姿态系统姿态滤波的约束条件。转台

试验和飞行试验充分验证了环境适应性优化设计方法和结果的有效性，全程飞行条件下姿态误差优于２５°，稳

定飞行阶段姿态误差优于１°，该系统可满足姿态备份和微小型无人飞行器的应用需求。
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ＭＥＭＳ微惯性技术是当前惯性技术领域的一 个重要发展方向，是面向战术级导航需求、实现惯



性系统的小型化和低成本的主要解决途径，在小型

无人作战平台、制导武器等军事领域和移动机器

人、车辆甚至消费电子类产品等民用领域都具有广

阔的应用前景［１４］
。

ＭＥＭＳ陀螺和加速度计是微惯性系统的核心

部件，是研制高性能微惯性系统的基本因素和前提

条件。近年来，ＭＥＭＳ陀螺和加速度计发展迅速，

其性能也在不断地提高，发达国家的ＭＥＭＳ陀螺

和加速度计分别达到了战术级导航和战略级导航

的水平，与之相比，中国在ＭＥＭＳ惯性传感器的设

计、测试、专用集成检测电路以及ＭＥＭＳ惯性传感

器的集成化、环境适应性等方面存在较大差距
［５６］
。

此外，微惯性系统的设计、算法以及惯性器件误差

的有效补偿也是发挥ＭＥＭＳ惯性传感器性能潜力

的重要因素。

南京航空航天大学导航研究中心 （ｗｗｗ．ｎｕ

ａａｎｒｃ．ｃｏｍ）在国内较早开展了微惯性系统技术研

究，取得了多项技术成果，研制的微惯性燉ＧＰＳ组

合导航系统应用于南京航空航天大学自主研发的

微小型无人飞行器，实现了微小型无人飞行器的自

主姿态稳定和航路导航，自主控制导航微型飞行器

系统获得２００８年国家科学进步二等奖。在此基础

上，为解决基于ＭＥＭＳＩＭＵ的全自主微惯性姿态

测量的问题，导航研究中心开展了微惯性姿态系统

研究，本文主要分析阐述微惯性姿态系统对温度变

化及载体运动环境适应性方面的优化设计方法。

图１ 微惯性姿态系统组成示意图

 微惯性姿态系统的关键技术

微惯性姿态系统主要包括３只ＭＥＭＳ陀螺、３

只ＭＥＭＳ加速度计和嵌入式处理器，ＭＥＭＳ陀螺

和ＭＥＭＳ加速度计内部均集成有温度传感器，传

感器与处理器及相关信号调理电路通过电子器件

集成的工艺构成正交配置的空间结构，实现对运动

载体的实时测量与解算。微惯性系统组成示意图如

图 １所示，该姿态系统基于ＭＥＭＳ陀螺和ＭＥＭＳ

加速度计测量的数据，经过传感器信号采集、误差

补偿环节后，进行捷联惯性姿态解算以及姿态滤波

与修正，解算得到载体的姿态参数予以输出。微惯

性姿态系统的基本算法可参见文献［７］。

分析微惯性系统的原理与构成，微惯性姿态系

统的关键是微惯性传感器及误差补偿对温度环境

的适应性和基于加速度的姿态估计与姿态滤波修

正方法对载体动态环境的适应性。

． ﹦惯性传感器误差建模与补偿优化

微惯性姿态系统所采用的ＭＥＭＳ惯性传感器

的物理特性对温度变化极敏感，ＭＥＭＳ惯性传感

器误差的温度效应显著。对多个同型号的ＭＥＭＳ

陀螺和同型号的ＭＥＭＳ加速度计在温度场变化情

况下进行大量实验，具有典型代表性的３只陀螺和

３只加速度计的３组实验的曲线见图２，３所示。

图２ ＭＥＭＳ陀螺温度误差曲线

图３ ＭＥＭＳ加速度计误差曲线

分析实验结果可以看出，ＭＥＭＳ惯性传感器

具有以下误差特性：

（１）ＭＥＭＳ惯性器件在－４０～８０°Ｃ的工作温

度区间内，对于同一个ＭＥＭＳ陀螺和ＭＥＭＳ加速

度计，温度变化引起的惯性传感器有一定的重复

性，相比较而言，加速度计误差的重复性比陀螺仪
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的差。

（２）同类惯性器件的不同个体之间，误差模型

的形式和参数具有较大差异，个体特性显著，对一

个特定的器件，误差与温度之间的非线性特性强。

为提高微惯性传感器的测量精度，设计符合

ＭＥＭＳ惯性传感器特性的误差优化补偿方法是改

善系统性能的关键。这一过程包括：分析微惯性系

统的热分布情况，优化传感器与处理器的布局及散

热设计，减小因自身发热引起的微惯性系统内部温

度场与其所处环境的温度场的差异；对非线性的误

差进行分段线性逼近，综合传感器正交布局集成中

造成的布局误差，设计误差模型分段标定方法，用

于补偿角速度和加速度测量的误差。

． 微惯性姿态算法的载体运动环境适应性优化

微惯性姿态系统为了抑制微惯性捷联姿态算

法中，因陀螺仪误差积分导致的姿态误差发散，引

入了基于加速度的姿态估计及姿态滤波与修正方

法，其修正条件的根本要求就是载体处于匀速直线

运动和静止等稳态条件，然而在微惯性姿态系统

中，对载体是否处于稳态的识别只能依赖于

ＭＥＭＳ惯性传感器的输出信息，这种信息利用方

式使得对载体的运动状态判断又受到传感器测量

误差的影响。

微惯性姿态系统实际工作中，载体稳态运动状

态的识别条件需要考虑载体的机动过程下传感器测

量信息与稳态条件下的一致性，并进一步综合

ＭＥＭＳ惯性传感器的测量误差、噪声大小、载体振

动对ＭＥＭＳ的影响等因素。微惯性系统算法对载体

动态环境的适应性对于微惯性姿态系统能否满足应

用需求至关重要，是微惯性姿态系统的关键技术。

 微惯性姿态系统的热环境优化及

误差模型标定算法优化

 微惯性系统热分布分析与布局优化

ＭＥＭＳ微惯性传感器与嵌入式处理器一般在

同一电路板集成，紧凑的系统设计增大了电路板元

件密度，减小了系统体积，但这给传感器和处理器

等发热元件的散热带来不便，增加了微惯性传感器

的温度场的复杂性，增加了工作环境的不确定性和

ＭＥＭＳ惯性传感器误差补偿的难度。因此，为提高

系统性能，本文对微惯性姿态系统的不同方案的热

环境进行了仿真分析、优化系统的散热设计。

２１１ 微惯性系统热分布仿真分析

（１）分析方法与步骤

微惯性姿态系统的热分析是典型的温度场的

传热与热分布分析问题，有限元分析方法是对这一

问题进行仿真分析的主要手段。本文利用三维设计

软件Ｐｒｏ燉Ｅ，基于所选的传感器、处理器、电路元件

的参数以及系统结构材料的传热参数，设计对应的

基本零件及机构单元，为分析比较传感器和处理器

的不同布局、主要热源器件的不同散热方式之间的

差异，建立起不同布局方案对应的微惯性姿态系统

的电气、结构、热力学计算机仿真模型；设定主要传

感器、处理器和电路芯片的功耗等参数，划分三维

网格，基于 ＭＥＣＨＡＮＩＣＡ有限元分析软件，进行

不同方案微惯性姿态系统的热分布分析［８９］
。

仿真分析中，取微惯性系统工作的最高温度

７０°Ｃ为散热分析的环境温度，所分析的微惯性姿

态系统的布局及散热方案包括：

方案 所有传感器和处理器仅考虑电路连接

以及信号完整性的布局方式，传感器、处理器及各

个芯片均采用空气作为传热介质。

方案 嵌入式处理器和电源芯片等主要功耗

元件通过导热硅脂材料，借微惯性姿态系统的金属

外壳散热，传感器及其他芯片的传热介质为空气。

方案 微姿态系统内部灌封导热硅脂，所有

器件均以导热硅脂为传热介质。

上述３种散热方案中，系统热量最终均通过微

惯性姿态系统的铝制外壳传导、辐射的方式导入微

惯性姿态系统所处的环境中。

（２）仿真结果分析

图４ 方案１的热分布情况

对比３套设计方案分布进行热分布仿真，结果

如下。方案１微惯性姿态系统的热分布如图４所示，

该方案对应的热分布梯度均较大，热应力集中，热

源附近温度上升幅度大，最高温度比环境温度高出

１６°Ｃ。其原因是微惯性系统电路板的整体散热面

积较小且印刷电路板材的导热性能较低。该最高温

度超过了系统中大部分元件和传感器标称的最大

工作温度，３只ＭＥＭＳ陀螺和３只ＭＥＭＳ加速度

计中仍有一组陀螺和加速度计难以找到合适的安

装位置。因此，该方案不满足系统的基本工作要求。
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方案２和３的微惯性姿态系统的热分布梯度均

有所减小，最高温度较环境温度分别升高约为８和

４°Ｃ。由于通过高导热率的硅脂将主要热源器件和

所有器件的散热均传导至铝制外壳，导热性强，散

热面大，这一结果为系统芯片的最优布局提供了条

件。

对比方案２和３，主要差别在于导热硅脂的覆

盖范围，由于方案 ３需要将整个系统内部进行灌

封，不便于系统维修、维护。

基于仿真结果的对比分析，微惯性姿态系统采

用方案２散热设计，在布局方面，将主要的热源芯

片电源芯片和嵌入式处理器芯片安放在主电路板

的背面，距离系统内壁在毫米量级，进一步通过导

热硅脂将主要热源芯片与内壁面相连，将热量迅速

导出，扩大热源的散热面积，减小电路板的温度变

化。仿真结果表明，该方案可以保证所有的电子元

件工作在安全的温度范围内。

２１２ 微惯性姿态系统散热优化设计

基于方案的对比分析和优化，导航研究中心完

成了微惯性姿态系统样机的研制，系统中３个单轴

的陀螺仪和３个单轴的加速度计被贴装在３块正交

多层电路板，安装在长方体腔内，系统体积７０ｍｍ×

４８ｍｍ×２５ｍｍ，质量９５ｇ，样机实物图如图５所示。

图５ 微惯性姿态系统样机

图６ 测试点位置及导热硅脂条件下的热分布

通过红外测温装置对主电路板的３个主要的

测试点进行了实际温度测量对比，测试点位置如图

６所示。其中，五角星（测试点１）所示的区域为温升

最高区域，三角形（测试点２）区域为ＭＥＭＳ陀螺布

局区域，圆形（测试点 ３）所示的区域为 ＡＤＣ及

ＭＥＭＳ加速度计的布局区域。针对上述３个区域，

分别采用红外测温计测试方案１（不带导热硅脂，短

期测试）和选定方案条件下的测试点的温度情况。

试验结果如图７所示。可以看出，温度测试点

的实测结果与仿真结果的温度分布基本一致。添加

导热硅脂前，８００ｓ时间内系统温度接近稳定，温升

超过２０°Ｃ，达到９０°Ｃ，在这一条件下工作会加速器

件的老化，系统可靠性降低；添加导热硅脂后，在同

样的温度环境下系统３００ｓ左右温度场就达到了稳

定状态，整体温升不超过８°Ｃ。较小的温度变化，减

小了同等情况下的传感器温度漂移量。

图７ 添加导热片前后的温升对比曲线

 ﹦惯性传感器误差标定方法的改进

微惯性姿态系统的热分布分析与布局优化减

小了自身结构对ＭＥＭＳ惯性传感器的工作环境的

影响，在此基础上，还需要对ＭＥＭＳ惯性传感器的

误差进行建模、实验标定，将误差模型存入微惯性

姿态系统的嵌入式处理器，对ＭＥＭＳ惯性传感器

的误差进行实时补偿。

微惯性姿态系统的ＭＥＭＳ惯性传感器误差包

括３个ＭＥＭＳ陀螺和３个ＭＥＭＳ加速度计的零偏、

标度因子误差以及三维正交配置下由传感器敏感轴

向误差与器件集成工艺造成的非正交误差［１０１２］
。

２２１ 改进的微惯性传感器误差模型

考虑到ＭＥＭＳ惯性传感器误差的强非线性特

性，需要采用分段线性处理方式，在各个温度段，

ＭＥＭＳ惯性传感器的误差模型通式如下

爫牨（爴）

爫牪（爴）

爫牫

熿

燀

燄

燅（爴）

＝

牑牨 牑牨牪 牑牨牫

牑牪牨 牑牪 牑牪牫

牑牫牨 牑牫牪 牑

熿

燀

燄

燅牫

燈

爠牨

爠牪

爠

熿

燀

燄

燅牫

＋

爟牨（爴）

爟牪（爴）

爟牫

熿

燀

燄

燅（爴）

（１）

式中：爫牏（牏∈｛牨，牪，牫｝）为加速度计的实际输出；爠牏
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（牏∈｛牨，牪，牫｝）为加速度计敏感轴的输入加速度；牑牏

（牏∈｛牨，牪，牫｝）为加速度计的标度因数；牑牏牐（牏∈｛牨，

牪，牫｝，牐∈｛牨，牪，牫｝，牏≠牐）为加速度计的非正交误

差；爟牏（牏∈｛牨，牪，牫｝）为加速度计的零偏；爴为温度。

式（１）所示的ＭＥＭＳ惯性传感器误差模型可

采用六位置法激励出标度因子矩阵和零偏向量所

包含１２个参数，对于整个工作温度范围为－４０～

７０°Ｃ，由于进行分段（如每５°Ｃ为一线性段）标定，

每组误差参数均对应一个温度段，且标定过程中，

利用ＭＥＭＳ惯性器件含有误差的实测数据和转台

输出进行拟合标定，进而使得反映非正交安装误差

的６个参数与每个温度下的标定因子及零偏误差

高度相关。

这一模型的标定实验对标定设备要求较高，要求

所用转台带有温箱，且必须一次装夹的前提下测试转

台能够实现标定所需的６个位置；如果试验设备达不

到要求，上述模型标定过程中，需要对其进行二次安

装，还引入二次安装误差，严重影响标定精度。

鉴于传统标定方法的对设备要求高，非正交矩

阵受标定过程影响严重的情况，笔者利用非正交耦

合误差与温度漂移误差的不同特性，将非正交矩阵

的９个参数以常温条件下测得的矩阵固化，将温度

引起的其他误差一起等效为对应温度段的零偏误

差，进而建立了改进的误差模型

爫牨－ 犲牨爴

爫牪－ 犲牪爴

爫牫－ 犲

熿

燀

燄

燅牫爴

＝

牑牨 牑牨牪 牑牨牫

牑牪牨 牑牪 牑牪牫

牑牫牨 牑牫牪 牑

熿

燀

燄

燅牫

燈

爠牨

爠牪

爠

熿

燀

燄

燅牫

＋

爟牨

爟牪

爟

熿

燀

燄

燅牫

（２）

改进后的标定模型可通过一次安装在双轴高

精度转台上的传统六位置标定方法，标定出系统常

温下的零偏、非正交系数、标度因子参数。而将温度

变化引起的传感器零偏、标度因子的变化等效为

犲牨爴、犲牪爴和犲牫爴，与温度和加速度、角速度等输入量相

关的传感器的温度综合误差模型

犲牨爴＝ 牃牨爴燈爫牨
２
＋ 牄牨爴燈爫牨＋ 牅牨爴

犲牪爴＝ 牃牪爴燈爫牪
２
＋ 牄牪爴燈爫牪＋ 牅牪爴 （３）

犲牫爴＝ 牃牫爴燈爫牫
２
＋ 牄牫爴燈爫牫＋ 牅牫爴

式中牃牨爴，牄牨爴，牅牨爴，牃牪爴，牄牪爴，牅牪爴，牃牫爴，牄牫爴，牅牫爴为不同温

度段下传感器实际输出与常温情况下传感器输出

差值和输入加速度之间的二阶拟合系数，在常温下

这些系数为零。

２２．２ ＭＥＭＳ惯性传感器的改进快速标定方法

实验设备包括两个转台，一个带有温箱，一个

不带温箱。其中不带温箱的转台可以双轴３６０°旋

转，用于常温下的标定；而带温箱的转台仅内框轴

可以３６０°旋转，用于温度标定试验。标定时，采用专

用夹具进行固定（图８）。标定试验分为两个步骤：

（１）常温环境下对于标度因子、零偏、非正交误

差系数的标定，标定采用常规的双轴高精度速率转

台的六位置标定方法［９１０］
。对加速度计而言，六位

置对应于地球当地重力矢量的六种姿态，对陀螺而

言，则通过转台以角速度转动的激励来予以标定。

（２）温度漂移误差标定，从温度漂移误差模型

可知，ＭＥＭＳ惯性传感器温度漂移误差中耦合了

输入轴敏感系数误差，在二阶拟合模型中，需要利

用带有温箱的转台处于不同位置或者以不同的角

速度转动得到误差值。

在目前试验条件下，对上述两种模型进行了标

定对比。以加速度计的误差模型标定和补偿为例，

对ＭＥＭＳＩＭＵ进行了标定。试验表明：常规的六

位置标定虽能较好地补偿了温度漂移误差，但由于

二次安装，导致其非正交误差不能准确标定，补偿

后最大残差仍有３０ｍｇ；改进模型的标定方法克服

了标定设备的限制，加速度计输出最大误差仅为

５ｍｇ，三轴误差的一致性较好，验证了标定模型和

标定方法的有效性。

 基于运动状态分析的姿态组合约

束条件优化

 飞机的典型运动状态分析

基于ＭＥＭＳ加速度计输出对捷联惯性姿态进

图８ ＭＥＭＳＩＭＵ的转台夹具及安装图
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行组合修正的前提条件是载体处于平稳运动状态，

即运动加速度牤＝０。反之，只要存在运动加速度，就

会引入姿态组合算法观测量误差。因此，在系统组

合时必须依靠ＭＥＭＳ惯性传感器的输出，对牤≠０

的运动状态进行识别。根据运动状态识别结果，切

断加速度计姿态信息对捷联惯性姿态误差的误修

正。

基于ＭＥＭＳ惯性传感器输出进行牤≠０运动

状态的识别，需要考虑ＭＥＭＳ惯性传感器的误差

特点，因此，只依靠加速度计输出难以达到有效识

别。飞机中，典型的牤≠０运动状态包括以下３种动

态误差模态：（１）由外作用力产生的线加速运动；

（２）角速度引起的绕载体重心的向心加速和切向

加速运动；（３）飞机转弯或盘旋状态下在盘旋平面

绕盘旋轴的向心加速运动。

上述３种动态误差运动模态中，线加速运动可通

过加速度计测得的比力牊牄的模与重力加速度数值之

差判断；对第二种运动模态，主要出现在安装位置与

载体重心不重合情况下，微惯性姿态系统的安装位置

在机体坐标系中的偏移矢量为 牆牨 牆牪 牆［ ］牫
Ｔ
，则产

生的向心加速度矢量为［（犽
牄牨
牏牄）

２
牆
２
牪＋牆槡 ２

牫 （犽
牄牪
牏牄）

２

牆
２
牨＋牆槡 ２

牫 （犽
牄牫
牏牄）

２
牆
２
牨＋牆槡 ２

牫］，对应的切向加速度矢

量为［犽
牄牨
牏牄 牆

２
牪＋牆槡 ２

牫 犽
牄牪
牏牄 牆

２
牨＋牆槡 ２

牫 犽
牄牫
牏牄 牆

２
牨＋牆槡 ２

牫］，在

偏移矢量一定的情况下，可以通过燏犽
牄
牏牄燏和燏犽

牄
牏牄燏予以

识别；对于第三种运动模态，设载体转弯或盘旋半径

为 爧，则转弯或盘旋平面内的向心加速度为［０

（（犽
牄牪
牏牄）

２
＋（犽

牄牫
牏牄）

２
）爧 ０］。由于转弯或盘旋半径爧无

法由ＭＥＭＳ惯性传感器的计算得出，因此向心加

速度对姿态测量的影响只能通过陀螺仪角速率予

以识别。

综合上述分析，在满足

燏燏牊牄燏－ 牋０燏＜ 犲牃

燏犽
牄
牏牄燏＜ 犲犽

燏犽
牄
牏牄燏＜ 犲犽

烅

烄

烆 

的运动状态时，微惯性姿态系统可利用加速度计姿

态对捷联惯性姿态进行修正。其中，燏牊牄燏为加速度

计测得的总加速度模；牋０为重力加速度模；燏犽
牄
牏牄燏为

三轴角速率的模；燏犽
牄
牏牄燏为三轴角加速度模；犲牃，犲犽，犲犽

为其对应的门限值。

 姿态组合约束条件分析

姿态组合约束条件中阈值设置，可根据应用中

最大允许观测误差进行限定设置。设微惯性姿态系

统的精度对姿态修正环节允许最大线加速度误差

为犪牃，最大允许向心加速度误差为犪犽，最大允许切

向加速度误差犪犽，假设各轴机动量相当，则可以对

姿态组合的约束条件进行分析计算，即上述数值对

应的各种传感器测量阈值分析如下：

（１）最大 牀，牁轴线加速度 犠爡牄牨＝ 犠爡牄牪＝

（犪牃＋牋牫）
２
－牋牫

２

槡 ３
，牂轴线加速度犠爡牄牫＝

犪牃

３
，则线加

速度抑制门限值犲牃＝ 犠爡牄牨
２
＋犠爡牄牪

２
＋犠爡牄牫槡 ２

。

（２）最大向心加速度误差对应的牀轴角速率

犠犽
牄
牏牄＝

犪犽

（牆
２
牨＋牆

２
牪＋牆

２
牫槡槡 ）

，而对于盘旋转弯引起的

向心加速度为 犠犽爧＝
犪犽

槡槡 ３爧
且 爧 牆

２
牨＋牆槡 ２

牫，则

犠犽
牄
牏牄犠犽爧取严格阈值条件得犲犽＝

犪犽
槡爧。

（３）最大切向加速度误差对应的角加速度分别

为犠犽
牄牨
牏牄＝

犪犽

３（牆
２
牪＋牆

２
牫槡 ）

，犠犽
牄牪
牏牄＝

犪犽

３（牆
２
牨＋牆

２
牫槡 ）

，犠犽
牄牫
牏牄＝

犪犽

３（牆
２
牨＋牆

２
牪槡 ）

。对飞机应用条件，微姿态模块安装位

置与重心的距离一般都很小，此时角加速度的影响

可忽略，特殊情况主要是牆牨牆牪，牆牨牆牫的情况，此

时，取严格控制条件犲犽＝ ３犠犽
牄牪槡 牏牄。

上述估算得到的犲牃，犲犽，犲犽阈值是最严格的理论

限制值，实际使用中由于传感器噪声和飞机振动的

影响，即使是在稳定环境下，实际测量得到的

燏燏牊牄燏－牋０燏，燏犽
牄
牏牄燏，燏犽

牄
牏牄燏也是在一定范围内波动。

为了保证稳态飞行时能够正常进入组合修正模

式，则将传感器的噪声特性与理论阈值进行综合，即

犲牃＝ 犠爡牄牨
２
＋犠爡牄牪

２
＋犠爡牄牫槡 ２

＋爲（燏燏牊牄燏－牋０燏）

犲犽＝
犪犽
槡爧＋爲（燏犽

牄
牏牄燏）

犲犽＝ ３犠犽
牄牪槡 牏牄＋爲（燏犽

牄
牏牄燏）

其中爲（）为标准差函数。

 微惯性姿态系统环境适应性优化

的试验验证

 实验室内的转台转动试验

在实验室环境下，利用带有温控功能的转台对
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微惯性姿态系统环境适应性验证，设置转台以最大

负载能力进行摆动，同时记录转台的角位置数据和

微惯性姿态系统计算得到的姿态角，摆动试验中，

转台摆动幅度８０°，最大角速度 ２００°燉ｓ。摆动试验

中，ＭＥＭＳ微惯性姿态系统的敏感轴与转台的转

轴同向，以横滚角测试为例，转台的角位置、微惯性

姿态系统的横滚角、陀螺仪输出横滚角速度以及角

速度微分得到的横滚角角加速度曲线和微惯性姿

态系统的横滚角误差曲线如图９所示。

图９ 微惯性姿态系统转台试验结果

转台的摆动过程是一种近似简谐角振动，转台

试验的姿态曲线表明：微惯性姿态能够很好跟踪转

台转动，无明显的时延误差，摆动状态下，越接近姿

态为０的位置，误差值越大，最大值约为２６°。这种

现象主要是由于姿态为０的位置处，角速度最大，

微姿态惯性系统与转台数据的采样时间不同步，相

同的时钟偏差在角速度增大时，实测误差大，因此，

在摆动的测试环境下，微惯性姿态系统的实际误差

小于图中的２６°。

此外，在测试环境下，微惯性姿态组合算法能

够有效判别转台的运动状态，基于运动状态分析的

姿态算法组合约束条件有效抑制了机动过程对载

体姿态带来的误修正。

 微惯性姿态系统的飞机搭载试验

为了验证微惯性姿态测量系统在飞机中应用

的可行性，笔者以某新型飞机为载体，进行了微惯

性姿态测量系统的飞机搭载试验。试验中，数据记

录仪记录微惯性姿态测量系统解算得到的姿态角

与机载惯导系统的姿态角，以飞机惯导系统输出的

姿态角作为基准，考察微惯性姿态测量系统在机动

过程中的性能。

试验中，飞机包括了加速起飞、减速降落、协调

转弯、盘旋飞行、俯仰机动以及平稳飞行等飞行过

程。目前该姿态模块的２套样机，在两架飞机中，进

行了多架次的飞行试验，微惯性姿态测量系统性能

稳定。基于本文的优化设计，微姿态系统能够很好

地适应实际的机载环境和载机的各种机动过程。图

１０是一架次典型试验的结果曲线。

试验过程中，横滚角和俯仰角误差（１犲）分别为

２３和２５°，平稳飞行阶段、横滚角和俯仰角误差

不大于１°（１犲）。起飞段俯仰角和滚转偏航段横滚角

的跟踪效果良好，表明所设计的运动飞行状态隔离

效果明显，有效地抑制了短时运动加速度对系统姿

态角输出的影响。该试验结果表明了低成本微惯性

系统用于飞机姿态备份系统的应用前景。

图１０ 姿态机动过程的姿态及误差曲线
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 结束语

本文研究了微惯性姿态系统的环境适应性的

优化设计问题，分析了环境因素对微惯性传感器和

微惯性姿态算法的影响，利用有限元分析方法对微

惯性姿态系统进行热分析，优化了系统和散热方

案，优化了ＭＥＭＳ惯性传感器的工作环境；针对全

温度区间具有较强非线性的ＭＥＭＳ惯性传感器误

差特性，优化了误差模型和标定流程，优化了姿态

算法组合的约束条件。本文完成的微惯性姿态系统

进行了实验室和多次飞行试验，验证了微姿态系统

对飞行环境的适应性，多架次机载试验表明了微惯

性系统的性能与应用前景。
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