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摘　要：针对浮球式惯性平台系统的标定与初始对准问题，提出了一种基于姿态角的连续翻滚自标定自
对准方法。根据浮球平台工作原理，建立了惯性器件误差模型，推导了浮球平台的姿态动力学方程；设计了

平台在重力场连续翻滚的施矩方案；利用分段线性定常系统和输出灵敏度理论分析了系统的可观性。仿真

结果表明，该方法可以同时实现平台系统４２项误差系数的高精度标定与初始对准，有效地提高了系统的测量
精度。
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　　浮球式惯性导航平台系统（简称浮球平台）
相对于传统框架式惯性平台具有精度高、可靠性

强、稳定性好和抗干扰能力突出等优势，常被装备

于战略武器型号（如“民兵Ⅲ”和“侏儒”等战略导
弹）［１－２］。不同于传统框架式惯性平台，浮球平

台是一种无框架支撑的静压液浮稳定平台，惯性

测量单元（ＩｎｅｒｔｉａｌＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ，ＩＭＵ）安装在
一个球形稳定部件（内球）上，采用静压液浮支撑

技术将内球稳定在一个大球（外球）壳内，以此隔

离外界运动对内球的干扰，消除了动态条件下轴

承之间的摩擦，改善了 ＩＭＵ的工作环境，提高了
系统的测量精度［３］。作为制导、导航与控制

（Ｇｕｉｄａｎｃｅ，ＮａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，ＧＮＣ）系统的
核心器件，浮球平台的初始对准精度与测量水平

关系到整个导弹的打击精度。因此在导弹发射

前，必须对浮球平台进行标定与对准。

目前，惯性平台的标定常采用多位置标定方

法［４－５］。这种方法不需要外界其他设备提供基准

信息，运算量小，但易引入器件的安装误差以及对

准误差等误差因素，且该方法能够标定的误差系

数的个数有限。关于静基座下平台惯导系统初始

对准方法主要有基于经典控制理论的频域法和基

于现代控制理论的状态空间法两大类［６－７］。无论

采用哪类方法，其初始对准的精度均受制于惯性

器件的测量水平。由于这些方法将惯性平台的标

定与对准分开进行，使得二者之间相互影响，相互

制约，因而无法满足战略武器的高精度要求［８］。

连续翻滚自标定自对准技术［９－１６］是一种适

用于惯性平台系统的自标定自对准方法。该方法

以当地重力矢量和地球自转角速度信息为基准，
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通过框架系统控制台体在１ｇ重力场内连续翻滚，
同时完成对平台的标定与对准。文献［９－１６］针
对惯性平台连续翻滚自标定技术展开了深入的研

究。但是这些研究都是针对框架式平台系统，关

于浮球平台的研究较少。除此以外，大多数文献

以平台失准角作为状态量，建立失准角滤波方案。

这种方法没有考虑到大失准角的情况，且小角度

的假设条件较为苛刻，当模型不准确或标定时间

较长时容易导致滤波器发散。文献［１６］表明当
失准角误差超过００５°时，失准角滤波方案将无
法对平台各项误差系数进行有效的估计。

针对上述问题，以浮球平台为研究对象，开展

了浮球平台连续翻滚自标定自对准的研究。仿真

结果表明，利用本文所提的方法，陀螺误差系数的

标定精度可优于（１Ｅ－３）（°）／ｈ，加速度计误差系
数的标定精度小于（１Ｅ－６）ｇ，对准精度优于１″，
满足高精度战略武器的精度要求。

１　浮球平台姿态动力学模型

１１　相应坐标系及相互关系

假设浮球平台由三个三浮陀螺仪和三个石英

加速度计组成，各仪表的安装取向如图１所示。

图１　平台几何结构
Ｆｉｇ．１　Ｐｌａｔｆｏｒｍｇｅｏｍｅｔｒｙ

与框架式平台系统不同，浮球平台的内球内

并没有六面体基准，本文以 Ｘ石英加速度计的敏
感轴为基准，建立内球坐标系，描述 ＩＭＵ与内球
之间的安装关系。

１）导航系（ｎ系）：以当地地理系作为导航坐
标系，即“北－天－东”坐标系。
２）内球坐标系（ｐ系）：取内球几何中心 Ｏ为

原点；ＯＸＰ轴与 Ｘ石英加速度计的敏感轴平行；
ＯＹＰ轴平行于 Ｘ和 Ｙ石英加速度计的敏感轴所
确定的平面，并与 ＯＸＰ轴垂直；ＯＺＰ轴与 ＯＸＰ轴

和ＯＹＰ轴构成右手坐标系。
３）ｉ（ｉ＝Ｘ，Ｙ，Ｚ）加速度计坐标系（ａｉ系），坐

标轴分别与ｉ石英加速度计的 Ｉ轴、Ｐ轴和 Ｏ轴
平行。根据定义可以看出 Ｘ加速度计不存在安
装误差，Ｙ加速度计存在１个安装误差角，Ｚ加速
度计存在２个安装误差角。假设安装误差角均为
小量，根据小角度假设理论，有

Ｃａｘｐ ＝Ｉ３ （１）

Ｃａｙｐ＝Ｍ２（π）Ｍ３（π／２）Ｍ３（θｙｚ）≈

－θｏｙ １ ０

１ θｏｙ ０








０ ０ －１
（２）

Ｃａｚｐ ＝Ｍ１（－π／２）Ｍ２（π／２）Ｍ２（θｐｚ）Ｍ１（θｏｚ）

≈

θｐｚ －θｏｚ １

１ ０ －θｐｚ
０ １ θ









ｏｚ

（３）

其中：Ｉ３为３阶单位矩阵；Ｍ１，Ｍ２，Ｍ３分别为３个
方向的姿态转移矩阵。

４）加速度计敏感轴坐标系（ａｓ系），是非正交
坐标系，其坐标轴与三个石英加速度计的敏感轴

平行，与ｐ系的关系如图２所示。根据小角度假
设理论，从ｐ系到ａｓ系的转换矩阵可写为

Ｔａｓｐ≈

１ ０ ０
－θｏｙ １ ０

θｐｚ －θｏｚ









１

（４）

图２　加速度计敏感轴坐标系
Ｆｉｇ．２　Ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｘｉｓａｘｅｓｆｒａｍｅ

５）ｉ陀螺仪坐标系（ｇｉ系），坐标轴分别与ｉ陀
螺仪的Ｉ轴、Ｏ轴和Ｓ轴平行。由定义易知，每个
陀螺仪存在两个安装误差角（如图３所示）。假
设安装误差角为小量，根据小角度假设理论，有

Ｃｇｘｐ ＝Ｍ３（Δｘｚ）Ｍ２（Δｘｙ）

１ Δｘｙ －Δｘｚ
－Δｘｙ １ ０

Δｘｚ









０ １

（５）

·９４１·
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Ｃｇｙｐ ＝Ｍ１（π）Ｍ３（π／２）Ｍ１（Δｙｘ）Ｍ３（Δｙｚ）

≈

－Δｙｘ １ Δｙｚ
１ Δｙｘ ０

０ Δｙｚ









－１

（６）

Ｃｇｚｐ ＝Ｍ１（－π／２）Ｍ２（－π／２）Ｍ２（Δｚｘ）Ｍ１（Δｚｘ）

≈

Δｚｙ －Δｚｘ １

１ ０ －Δｚｙ
０ １ Δ









ｚｘ

（７）

图３　陀螺仪坐标系
Ｆｉｇ．３　Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅａｘｅｓｆｒａｍｅ

６）陀螺仪敏感轴坐标系（ｇｓ系），是非正交坐
标系，坐标轴与三个陀螺仪的敏感轴平行。根据

小角度假设，从ｐ系到ｇｓ系的转换矩阵可写为

Ｔｇｓｐ≈

１ Δｘｙ －Δｘｚ
－Δｙｘ １ Δｙｚ
Δｚｙ －Δｚｘ









１

（８）

此外，本文以常见的“３２１”转序定义从 ｐ系
到ｎ系的欧拉角转序，对应的欧拉角分别为 γ，β，
α，即：

Ｃｎｐ＝Ｍ１（α）Ｍ２（β）Ｍ３（γ） （９）

１２　惯性器件误差模型

１）陀螺仪误差模型。以 Ｘ陀螺仪为例，目前
最常用的陀螺仪静态误差模型为［１７］

εｘ＝ｋｇ０ｘ＋（ｋｇ１１ｘＷ
·

Ｘｇｘ＋ｋｇ１２ｘＷ
·

Ｘｇｙ＋ｋｇ１３ｘＷ
·

Ｘｇｚ）＋

　ｋｇ３１ｘＷ
·

ＸｇｘＷ
·

Ｘｇｙ＋ｋｇ３２ｘＷ
·

ＸｇｘＷ
·

Ｘｇｚ＋ｋｇ３３ｘＷ
·

ＸｇｙＷ
·

Ｘｇｚ＋ｎｘ
（１０）

式中：εｘ表示Ｘ陀螺仪的静态漂移；ｋｇ０ｘ为陀螺仪
零偏；ｋｇ１１ｘ，ｋｇ１２ｘ，ｋｇ１３ｘ为陀螺仪一次项；ｋｇ３２ｘ，ｋｇ３２ｘ和

ｋｇ３３ｘ为交叉项；ｎｘ表示零均值高斯白噪声；Ｗ
·

Ｘｇｘ，

Ｗ
·

Ｘｇｙ和Ｗ
·

Ｘｇｚ表示比力在 Ｘ陀螺仪坐标系中的投
影，即：

［Ｗ
·

ｉｇｘ　Ｗ
·

ｉｇｙ　Ｗ
·

ｉｇｚ］
Ｔ＝ＣｇｉｐＣ

ｐ
ｎ（－ｇ

ｎ）　ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ

（１１）

２）加速度计误差模型。以 Ｘ加速度计为例，
其测量模型为［１７］

Ａｘ＝ｋａ０ｘ＋（１＋ｋａ１ｘ）Ｗ
·

Ｘａｘ＋ｋａ２ｘＷ
·２
Ｘａｘ＋νｘ（１２）

式中：Ａｘ为加速度计的输出；ｋａ０ｘ为加速度计零
偏；ｋａ１ｘ为加速度计刻度因子误差；ｋａ２ｘ为加速度计

二次项；νｘ为观测噪声；Ｗ
·

Ｘａｘ表示比力在Ｘ加速度
计输入轴的分量。

１３　内球姿态动力学方程

根据欧拉动力学方程，有

ωｐｎｐ＝Ｍ１（α）Ｍ２（β）
０
０










γ
＋Ｍ１（α）

０
β









０
＋

α








０
０

　 ＝
１ ０ －ｓｉｎβ
０ ｃｏｓα ｓｉｎαｃｏｓβ
０ －ｓｉｎα ｃｏｓαｃｏｓ









β

α
β










γ

（１３）
式中，ωｐｎｐ表示内球相对导航系的角速度在内球坐
标系的投影。

将式（１３）改写为

α
β










γ
＝

－ｃｏｓγ
ｃｏｓβ

－ｓｉｎγ
ｃｏｓβ

０

ｓｉｎγ －ｃｏｓγ ０
－ｃｏｓγ
ｃｏｓβ

ｓｉｎβ －ｓｉｎγ
ｃｏｓβ

ｓｉｎβ













－１

ωｐｎｐ

　 Ｔωｐｎｐ＝Ｔ（ω
ｐ
ｉｐ－ω

ｐ
ｉｎ）＝Ｔ（ω

ｐ
ｉｐ－Ｃ

ｐ
ｎω

ｎ
ｉｎ）

（１４）
其中：ωｐｉｐ表示内球的绝对角速度；ω

ｎ
ｉｎ为地球自转

角速度。

根据惯性平台的工作原理［８］，内球的绝对角

运动主要由陀螺仪输出信号和相应的稳定回路决

定［３］，主要包括指令角速度信息、陀螺仪漂移、稳

定回路误差等，即：

ωｐｉｐ＝ω
ｐ
ｃｍｄ＋ε

ｐ＋δωｓｅｒｖｏ （１５）

式中：εｐ表示陀螺仪的静态漂移在 ｐ系下的投
影；δωｓｅｒｖｏ为由平台稳定回路造成的不确定偏差；

ωｐｃｍｄ为指令角速度在ｐ系下的投影。
考虑到平台工作原理和陀螺仪的安装误差以

及陀螺仪力矩器线性偏差，式（１５）可写为
ωｐｉｐ＝Ｔ

ｐ
ｓｇ（ＫＧωｃｍｄ＋ε）＋δωｓｅｒｖｏ （１６）

式中：ε＝［εｘ εｙ εｚ］Ｔ，εｉ由式（１０）决定；ＫＧ为
陀螺仪力矩器刻度因子。假设陀螺仪刻度因子只

有线性偏差，即ＫＧ＝Ｉ３＋ΔＫＧ，ΔＫＧ为陀螺仪刻度
因子误差。

将式（１６）代入式（１４），有

·０５１·
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α
β










γ
＝Ｔ［Ｔｐｓｇ（ωｃｍｄ＋ΔＫＧωｃｍｄ＋ε）＋δωｓｅｒｖｏ－Ｃ

ｐ
ｎω
ｎ
ｉｎ］

（１７）
式（１７）描述了内球相对于导航系的姿态角

变化过程，其中陀螺仪漂移和指令角速度是引起

内球绝对角运动的主要因素。

２　浮球平台自标定自对准方案

从上一节姿态动力学的推导过程中可以看

出，加速度计输出中包含内球的姿态信息，而内球

的姿态又与陀螺仪漂移相关。因此，可以将加速

度计的输出作为观测量，通过Ｋａｌｍａｎ滤波器估计
出加速度计和陀螺仪的各项误差系数及内球的姿

态角信息。

２１　滤波模型

选取陀螺仪各项误差系数（包括陀螺仪零

偏、一次项、交叉项和安装误差）、加速度计各项

误差系数（包含加速度计零次项、刻度因子偏差、

二次项和安装误差）、陀螺仪力矩系数偏差以及

浮球平台姿态角作为系统状态变量，即：

Ｘ［α βγｋｇ０ｋｇ１ｋａ０ｋａ１Δｇ θａ ΔＫＧ ｋａ２ｋｇｊｃ］
Ｔ

（１８）
为了简化滤波方程，忽略部分高阶小量乘积，

将式（１７）改写为
α
β










γ
≈Ｔ［ωｃｍｄ＋（ΔＴ

ｐ
ｓｇ＋ΔＫＧ）ωｃｍｄ＋ε－Ｃ

ｐ
ｎω

ｎ
ｉｎ］

（１９）
式中，ΔＴｐｓｇ＝Ｔ

ｐ
ｓｇ－Ｉ３。

根据简化后的浮球平台姿态动力学方程式

（１９）和加速度计的输出方程式（１２），建立系统方
程和观测方程

Ｘｆ（Ｘ）＝
Ｔ［ωｃｍｄ＋（ΔＴ

ｐ
ｓｇ＋ΔＫＧ）ωｃｍｄ＋ε－Ｃ

ｐ
ｎω
ｎ
ｉｎ］

０[ ]
４２×１

（２０）

Ｚｈ（Ｘ）＝

ｋａ０ｘ＋（１＋ｋａ１ｘ）Ｗ
·

Ｘａｘ＋ｋａ２ｘＷ
·２
Ｘａｘ＋νｘ

ｋａ０ｙ＋（１＋ｋａ１ｙ）Ｗ
·

Ｙａｘ＋ｋａ２ｙＷ
·２
Ｙａｘ＋νｙ

ｋａ０ｚ＋（１＋ｋａ１ｚ）Ｗ
·

Ｚａｘ＋ｋａ２ｚＷ
·２
Ｚａｘ＋ν











ｚ

（２１）
与传统失准角模型不一样，所建的系统模型

和观测模型均为时变非线性模型。由于用姿态角

代替了失准角，这种模型可以有效地避免由失准

角过大导致模型失效的问题，增强了模型的真实

性和鲁棒性，减小了模型的偏差，但同时也增加了

运算量。为了计算方便，采用扩展卡尔曼滤波

（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）非线性滤波算法辨
识误差系数。

２２　施矩方案

１２节中的ＩＭＵ误差模型反映了部分误差系
数的激励大小与其所受的比力相关。为了保证所

有误差系数都可观，必须设计合理的施矩方案，以

确保 ｐ系的三个轴均有在１ｇ重力场内翻滚的时
间段，从而确保施矩方案能够激励出所有误差系

数。此外，合理的施矩方案不仅可以提高系统的

可观测性，而且可以加快误差系数的收敛速度。

为了减小杆臂效应对加速度计输出的影响，

要求指令角速度不得太大。但过慢的转速会降低

陀螺力矩系数和陀螺仪安装误差角的可观性，且

会延长标定所需的时间。与此同时，为了简化对

平台的操作，避免因多轴同时旋转带来的平台

“飞转”，采取单轴依次旋转的旋转方案。此外，

文献［１０］指出绕垂直于重力矢量方向的旋转能
够最大限度地激励惯导平台各项误差系数。考虑

了上述的约束条件，本文采用的施矩方案如下：

Ｓｔｅｐ１　平台归零，与导航系统进行粗对准；
Ｓｔｅｐ２　以０１（°）／ｓ的速率绕地理南旋

转１８００ｓ；
Ｓｔｅｐ３　以０１（°）／ｓ的速率绕地理东旋

转９００ｓ；
Ｓｔｅｐ４　以０１（°）／ｓ的速率绕地理南旋

转１８００ｓ；
Ｓｔｅｐ５　以０１（°）／ｓ的速率绕地理东旋

转９００ｓ。
上述施矩方案能够确保内球绕每个轴均转动

了１８０°左右，且所有的转动均是在重力矢量平面
内进行的。根据文献［１０］的结论，这种施矩方案
具有较好的可观性，且方便实验员对内球的转动

直接地进行观察，以便判断内球是否按照设计轨

迹旋转。

２３　系统可观测性分析

对于非线性系统的可观测性分析目前尚无成

熟的理论可供参考。文献［１６］采用Ｌｉｅ导数和奇
异值理论分析了系统的可观测性。文献［１５－
１６］采用灵敏度方法分析了状态参数的激励特
性。从理论角度来看，参数的激励程度与参数的

可观测性不能一一对应，但能在一定程度上反应

出参数的可观测性。

由于所建立的滤波模型维数较高（４５维），很

·１５１·
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难利用Ｌｉｅ导数计算系统的信息矩阵Ｍ。考虑到
指令角速度较小，采样周期较短（２ｍｓ），内球在采
样周期内姿态变化不大，故可认为系统在采样周

期内为线性定常系统。基于上述假设，利用分段

线性定常系统 （ＰｉｅｃｅＷｉｓｅＣｏｎｓｔａｎｔＳｙｓｔｅｍ，
ＰＷＣＳ）理论分析系统的可观测性。结果表明，系
统信息矩阵Ｍ的秩为４５，与系统的维数相同，因
此所设计的施矩方案是可观的。

利用输出灵敏度理论对误差系数的激励特性

进行了分析，结果如图４～７所示（限于篇幅，这
里给出部分误差系数的输出灵敏度曲线）。

图４　陀螺仪零偏的灵敏度曲线
Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅｂｉａｓｅｓ

图 ５　Ｘ陀螺仪一次项的灵敏度曲线
Ｆｉｇ．５　ＴｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｃｕｒｖｅｓｆｏｒｆｉｒｓｔｉｔｅｍｓｏｆＸｇｙｒｏｓｃｏｐｅ

图６　Ｘ陀螺仪安装误差项的灵敏度曲线
Ｆｉｇ．６　ＴｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｃｕｒｖｅｓｆｏｒＸｇｙｒｏｓｃｏｐｅｍｉｓａｌｉｇｎｍｅｎｔｓ

从图５～７中可以看出，不同误差系数由于激
励大小存在差异，系数的输出灵敏度不同，但是均

有相对较高输出灵敏度的时间段。这说明了所设

计的施矩方案能够确保所有误差系数得到充分有

图 ７　Ｙ加速度计误差项的灵敏度曲线
Ｆｉｇ．７　ＴｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｃｕｒｖｅｓｆｏｒＹａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ

ｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

效的激励。

此外，从式（２０）中可以看出，指令角速度是
激励陀螺安装误差和陀螺力矩系数的主要因素。

由于设计的指令角速度较小，因此，相对于其他参

数，陀螺仪安装误差与陀螺力矩系数的可观性

较差。

３　仿真分析

３１　仿真条件

误差系数的仿真真值按照正态分布随机生

成，其均值与标准差如表１所示。其中姿态角单
位为（°），陀螺仪零偏单位为（°）／ｈ，一次项单位
为（°）／（ｈ·ｇ），交叉项单位为（°）／（ｈ·ｇ２），所
有安装误差单位为角秒，加速度计刻度因子误差

和陀螺力矩系数误差单位为 ｐｐｍ，加速度计零偏
单位为μｇ，加速度计二次项单位为 μｇ２。如果不
作特殊说明，后文采用相同的单位。

假设陀螺仪随机漂移和加速度计测量噪声均

为零均值高斯白噪声，其标准差分别为００５（°）／ｈ
和１μｇ；系统采样周期２ｍｓ，加矩指令周期１ｓ，滤
波周期０．２ｓ；滤波变量初值为０。

加速度计杆臂矢量为

ｒｘ＝［５ｃｍ ０ ０］Ｔ

ｒｙ＝［０ ５ｃｍ ０］Ｔ

ｒｚ＝［０ ０ ５ｃｍ］
{ Ｔ

（２２）

加速度计杆臂效应可以描述为

Ｗ
·

ｉａ＝Ｃ
ａｉ
ｐＣ

ｐ
ｎ（－ｇ

ｎ）＋δａｉ
δａｉ＝ω

ｐ
ｉｐ×（ω

ｐ
ｉｐ×ｒｉ{ ）

（２３）

在仿真中，观测值由式（９）、式（１２）、式（１７）
与式（２３）生成，滤波模型采用式（２０）与式（２１），
所有积分过程采用４阶龙格库塔积分算法。

３２　仿真结果与分析

为了验证自标定与自对准方法的鲁棒性，采

用蒙特卡洛仿真。滤波初值均为０，其他参数根

·２５１·
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据惯性器件性能相应地设计。滤波结束后，取最

后１００ｓ（此时滤波已经稳定）数据的平均值作为
当次误差系数标定的结果，对５００次仿真的标定
误差与对准偏差进行统计分析，结果如表１所示。
其中姿态角的估计偏差的单位为角秒。

从表１中可以看出，姿态角的估计偏差小于
１″；陀螺仪零偏的估计偏差小于（１Ｅ－３）（°）／ｈ；
陀螺仪一次项估计偏差小于０．０１（°）／（ｈ·ｇ）；
交叉项估计偏差小于０．００５（°）／（ｈ·ｇ２）；加速度
计零偏估计偏差小于１μｇ；刻度因子估计偏差小
于１ｐｐｍ；二次项小于（１Ｅ－６）ｇ；陀螺仪安装误差
角估计偏差小于５″；加速度计安装误差角估计偏
差小于 ０．１″；陀螺仪力矩系数估计偏差小于

５ｐｐｍ。各项误差系数估计偏差的标准差与估计
偏差均值大小量级一致。此外，从仿真结果还可

以看出，加速度计的误差系数估计效果是最好的，

这是由于加速度计输出作为观测值，使得加速度

计的误差系数可观性较强引起的。对比陀螺仪安

装误差和陀螺力矩系数与其他参数的估计效果可

以看出，陀螺仪安装误差和陀螺力矩系数估计效

果相对较差，这与之前的可观性分析结果一致。

另外，从姿态角的跟踪结果中可以看出，姿态角滤

波方案能在初始姿态最大误差角为５°条件下实
现对惯性平台的有效标定，减轻了标定对初始条

件的依赖。上述仿真结果充分地验证了本文所提

的自标定自对准方法的稳定性和有效性。

表１　状态初值与仿真结果
Ｔａｂ１　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｖａｌｕｅｓａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

参数
　　　真值　　　 　　估计偏差　　

均值 标准差 均值 标准差
参数

　　　 真值 　　　 　　 估计偏差 　　

均值 标准差 均值 标准差

α ２ ０．１ ０．７６２３ ０．６５８２ ηｙｘ １２０ ２０ ０．４４６２ ０．３２０２

β ３ ０．１ ０．９５６１ ０．７５６２ ηｙｚ １２０ ２０ １．４７６０ １．１６０１

γ ５ ０．１ ０．６８１２ ０．６２１３ ηｚｘ １２０ ２０ ０．２２０５ ０．１８２３

ｋｇ０ｘ １ ０．２ ０．０００３ ０．０００２ ηｚｙ １２０ ２０ ０．３２９２ ０．３２３１

ｋｇ０ｙ １ ０．２ ０．０００４ ０．０００３ θｙｚ １２０ ２０ ０．０３２３ ０．０２９１

ｋｇ０ｚ １ ０．２ ０．０００９ ０．０００９ θｚｘ １２０ ２０ ０．０５１４ ０．０３６７

ｋｇ１１ｘ ０．５ ０．１ ０．００３３ ０．００２７ θｚｙ １２０ ２０ ０．０４２７ ０．０４８０

ｋｇ１１ｙ ０．５ ０．１ ０．００３３ ０．００３２ ΔＫＧｘ ４００ ５０ １．４６５７ ０．２５９６

ｋｇ１１ｚ ０．５ ０．１ ０．００４９ ０．００５８ ΔＫＧｙ ４００ ５０ ４．８２９７ ０．６４６２

ｋｇ１２ｘ ０．５ ０．１ ０．０００８ ０．０００５ ΔＫＧｚ ４００ ５０ ２．０７７９ ０．４８０２

ｋｇ１２ｙ ０．５ ０．１ ０．００１１ ０．０００７ ｋａ２ｘ １００ １０ ０．２４３１ ０．０３８７

ｋｇ１２ｚ ０．５ ０．１ ０．００５０ ０．００３０ ｋａ２ｙ １００ １０ ０．２１７３ ０．０４５７

ｋｇ１３ｘ ０．５ ０．１ ０．０００５ ０．０００３ ｋａ２ｚ １００ １０ ０．３６４８ ０．０４８１

ｋｇ１３ｙ ０．５ ０．１ ０．０００５ ０．０００４ ｋｇ３１ｘ ０．０１ ０．００５ ０．００３９ ０．００３０

ｋｇ１３ｚ ０．５ ０．１ ０．００４７ ０．００３０ ｋｇ３１ｙ ０．０１ ０．００５ ０．００４３ ０．００３７

ｋａ０ｘ １００ １０ ０．２５７６ ０．０４２５ ｋｇ３１ｚ ０．０１ ０．００５ ０．００１８ ０．００１６

ｋａ０ｙ １００ １０ ０．２３７８ ０．０４８６ ｋｇ３２ｘ ０．０１ ０．００５ ０．００１２ ０．０００８

ｋａ０ｚ １００ １０ ０．３３４４ ０．０４５３ ｋｇ３２ｙ ０．０１ ０．００５ ０．００１３ ０．００１１

ｋａ１ｘ １００ １０ ０．１０３９ ０．０１５７ ｋｇ３２ｚ ０．０１ ０．００５ ０．００２４ ０．００１５

ｋａ１ｙ １００ １０ ０．０６９５ ０．０１２７ ｋｇ３３ｘ ０．０１ ０．００５ ０．０００８ ０．０００７

ｋａ１ｚ １００ １０ ０．０６８０ ０．０１２６ ｋｇ３３ｙ ０．０１ ０．００５ ０．００２９ ０．００２０

ηｘｙ １２０ ２０ １．２２２０ １．０５４３ ｋｇ３３ｚ ０．０１ ０．００５ ０．００２６ ０．００１９

ηｘｚ １２０ ２０ ２．４０２５ １．６５１６
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４　结论

针对浮球平台的自标定与自对准问题，提出

了一种基于内球姿态角的自标定自对准方法。该

方法能同时标定出４２项平台误差系数并实现平
台初始对准。仿真结果表明，利用该方法陀螺仪

的标定精度小于５Ｅ－３，加速度计标定精度优于
１Ｅ－６，姿态角对准精度高于１″。相对于传统的
平台标定与初始对准方法，该方法适用于浮球平

台的高精度标定和初始对准，整个过程无须外界

设备提供辅助信息，标定与对准的精度较高，是一

种具有良好工程应用前景的自标定与自对准

方法。
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