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离心机试验中惯导平台误差系数辨识方法

许永飞，张士峰
（国防科技大学 航天科学与工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对离心机试验中惯导平台误差系数辨识问题，提出一种６位置辨识方案。建立误差系数辨识
的非线性模型，再利用扩展卡尔曼滤波估计误差系数。由滤波中的估值方差矩阵计算各误差系数之间的相

关系数，用相关系数分析系统的可观性，并将所有相关系数之和最小作为优化指标，利用遗传算法得到最优

的位置组合。仿真结果表明，采用该方案可以有效辨识出惯导平台中与加速度高阶项有关的各项误差系数。
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　　目前，针对惯导平台系统的误差系数辨识，常
采用的方法有静态多位置法［１－２］和连续翻滚

法［３－５］。多位置标定方法实现起来简单，运算量

小，但能够辨识的误差系数较少；连续翻滚自标定

能够标定的误差系数项数多，但耗时长，旋转路径

设计是重点和难点。无论是多位置法还是连续翻

滚方法，误差系数的辨识都是在１ｇ重力场环境下
进行的，由于这种加速度场激励强度的限制，与加

速度高阶项有关的误差项得不到充分的激励，往

往不能被较好地辨识，这成为惯导平台误差系数

辨识中的难点问题［６］。在这种情况下，能够提供

大加速度激励的精密离心机被用于惯导平台的测

试及误差系数辨识。

国外已有利用离心机试验来辨识惯导平台系

统误差的研究［７－８］，但这些研究主要侧重于可行

性的验证而没有给出具体的辨识方案。国内，陈

才等［９］在离心机试验中采用扩展卡尔曼滤波

（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）来估计平台的误
差系数，结果表明此方案可有效地辨识出惯导平

台误差模型中与加速度高阶项有关的误差系数。

Ｓｕ等［１０］将无迹卡尔曼滤波（ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎ
Ｆｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）方法用于惯导平台离心机测试中，并
结合具体的模型对ＵＫＦ算法进行了改进，结果表
明，与ＥＫＦ算法相比，改进的 ＵＫＦ算法能提高惯
导平台误差系数的辨识精度，并且更容易实现。

文献［９－１０］的不足之处在于考虑的惯导平台误
差模型过于简单，误差项数较少。

１　系统数学模型

１．１　基本坐标系及转换关系

在离心机试验中，为了描述各个惯性器件受

到的比力，需要用到以下坐标系。

１）惯性坐标系（ｉ系）：原点位于地心，ｘｉ轴与
ｙｉ轴位于赤道面内且 ｘｉ轴指向春分点，ｚｉ轴与地
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球自转轴方向一致，三个轴构成右手系。

２）导航坐标系（ｎ系）：以当地地理系作为导
航坐标系，即“东－北－天”坐标系。
３）平台坐标系（ｐ系）：ｘｐ轴与 ｘ加速度计的

敏感轴平行；ｙｐ轴平行于 ｘ和 ｙ加速度计敏感轴
确定的平面并与ｘｐ轴垂直；ｚｐ轴与 ｘｐ轴、ｙｐ轴构
成右手直角坐标系。

４）ｊ（ｊ＝ｘ，ｙ，ｚ）加速度计坐标系（ａｊ系）：坐
标轴分别与 ｊ加速度计的 Ｉ轴、Ｐ轴、Ｏ轴平行。
根据定义可以看出 ｘ加速度计不存在安差，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）
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０ ０ －１
－１ θｐｙ
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
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
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（３）

其中：Ｉ３表示３阶单位矩阵；θｐｙ，θｐｚ，θｏｚ分别表示３
个安装误差角。

５）ｊ（ｊ＝ｘ，ｙ，ｚ）陀螺仪坐标系（ｇｊ系）：坐
标轴分别与ｊ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２个安装误差角，假设
安装误差角为小量，根据小角度假设理论有
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６）离心机主轴坐标系（ｔ系）：原点位于离心
机主轴中心 Ｏｔ，ｘｔ轴沿离心机转臂方向，ｙｔ轴在
离心机转臂旋转平面内与 ｘｔ轴垂直，ｚｔ轴与 ｘｔ
轴、ｙｔ轴构成右手系，初始时刻ｔ系与ｎ系的坐标
轴指向一致。

７）离心机反转平台坐标系（ｄ系）：原点位于
离心机反转平台中心Ｏｄ，坐标系Ｏｄｘｄｙｄ与反转平
台固联。为方便起见，将 Ｏｄｘｄ，Ｏｄｙｄ轴初始位置
定位为沿着Ｏｔｘｔ，Ｏｔｙｔ方向。
８）平台基座坐标系（ｒ系）：平台基座安装在

反转台上，基座坐标系与反转台坐标系指向一致。

平台台体系与基座坐标系之间通过三个欧拉

角相联系，对应的坐标转换关系为

Ｃｐｒ＝Ｍｙ（γ）Ｍｚ（β）Ｍｘ（α） （７）
式中，Ｍｊ（·）（ｊ＝ｘ，ｙ，ｚ）表示绕 ｊ轴的基本旋转
矩阵。

１．２　外施比力的计算

在进行平台基座受力分析前，首先给出各坐

标系原点之间的位置关系，如图１所示。

图１　坐标系之间的位置关系图
Ｆｉｇ．１　Ｖｅｃｔｏｒｍａｐｏｆｂａｓｉｃｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｒａｍｅ

根据相对运动求导法则，可以得到矢量 Ｒｉｊ在
ｋ系（ｋ系表示前面定义的任意一个坐标系）下的
二阶导数为

ｄ２Ｒｉｊ
ｄｔ２ ｋ

＝
ｄ２Ｒｉｊ
ｄｔ２ ｉ

＋
ｄωｋｉ
ｄｔ ｉ

×Ｒｉｊ＋２ωｋｉ×
ｄＲｉｊ
ｄｔ ｉ

＋

ωｋｉ×（ωｋｉ×Ｒｉｊ） （８）
式中，ωｋｉ表示ｉ系相对于ｋ系的角速度。

由式（８）及图 １中的矢量关系，并且认为
Ｒｎｔ＝Ｒｄｒ＝０，可以得到平台受到的比力为
Ａｉｒ＝ωｎｔ×（ωｎｔ×Ｒｔｒ）＋２ωｉｎ×（ωｎｔ×Ｒｔｒ）－ｇ

（９）
式中：ωｎｔ表示ｔ系相对于 ｎ系的角速度；ωｉｎ表示
ｎ系相对于 ｉ系的角速度；Ｒｔｒ表示 Ｏｔ到 Ｏｒ的矢
径；ｇ为当地重力加速度。

假设离心机的旋转角速度为 ωｃ，平台在离心
机上安装的位置距主轴的距离为 ｒｏ，则可以得到
基座受到的比力在基座系下的投影为

Ａｉｒ＝

－ω２ｃｒｏｃｏｓ（ωｃｔ）－２ωｃｒｏΩＤｃｏｓ（ωｃｔ）

－ω２ｃｒｏｓｉｎ（ωｃｔ）－２ωｃｒｏΩＤｓｉｎ（ωｃｔ）
２ωｃｒｏΩＮｓｉｎ（ωｃｔ）－









ｇ

（１０）
式中，ΩＤ表示地球自转角速度在天向的分量，ΩＮ
表示地球自转角速度在北向的分量。

１．３　陀螺仪误差模型

以ｘ陀螺为例，其静态误差模型为［７］

εｘ＝ＤＦｘ＋ＤＩｘＡＧｘＩ＋ＤＯｘＡＧｘＯ＋ＤＳｘＡＧｘＳ＋ＤＩＩｘＡ
２
ＧｘＩ＋

ＤＯＯｘＡ
２
ＧｘＯ＋ＤＳＳｘＡ

２
ＧｘＳ＋ＤＩＯｘＡＧｘＩＡＧｘＯ＋

ＤＩＳｘＡＧｘＩＡＧｘＳ＋ＤＯＳｘＡＧｘＯＡＧｘＳ （１１）

·７４·
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式中：ＤＦｘ表示常值漂移；ＤＩｘ，ＤＯｘ，ＤＳｘ表示与加速
度一次项有关的系数；ＤＩＩｘ，ＤＯＯｘ，ＤＳＳｘ，ＤＩＯｘ，ＤＩＳｘ，
ＤＯＳｘ表示与加速度二次项有关的系数；ＡＧｘＩ，ＡＧｘＯ，
ＡＧｘＳ表示沿ｘ陀螺Ｉ轴、Ｏ轴、Ｓ轴的比力，有

［ＡＧｉＩ　ＡＧｉＯ　ＡＧｉＳ］
Ｔ＝ＣｇｉｐＣ

ｐ
ｒＡ
ｒ
ｉｒ （１２）

１．４　加速度计误差模型

以ｘ加速度计为例，其输出方程为［７］：

Ａｘ＝ｋ０ｘ＋（１＋ｋ１ｘ）ＡＡｘＩ＋ｋ２ｘＡ
２
ＡｘＩ＋

ｋ３ｘＡ
３
ＡｘＩ＋ｋＩＰｘＡＡｘＩＡＡｘＰ （１３）

式中：ｋ０ｘ表示零偏；ｋ１ｘ表示刻度因子误差；ｋ２ｘ，ｋ３ｘ
表示非线性误差系数，ｋＩＰｘ表示交叉非线性系数；
ＡＡｘＩ，ＡＡｘＰ表示沿ｘ加速度计Ｉ轴、Ｐ轴的比力。

１．５　系统动力学方程

根据式（７），由欧拉动力学方程可以得到

ωｐｒｐ＝Ｍｚ（γ）Ｍｙ（β）

α








０
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０
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·
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０

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




γ

＝
ｃｏｓβｃｏｓγ ｓｉｎγ ０
－ｃｏｓβｓｉｎγ ｃｏｓγ ０
ｓｉｎβ









０ １

α

β
·











γ

（１４）

式中，ωｐｒｐ表示台体角速度在 ｐ系中的投影。由
式（１４）可以得到

α

β
·











γ

＝
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０ ｓｉｎγ
ｃｏｓβ

－ｓｉｎγ ０ ｃｏｓγ
ｔａｎβｃｏｓγ １ ｔａｎβｓｉｎ











γ

ωｐｒｐＴω
ｐ
ｒｐ

（１５）
由于平台起到隔离基座角运动和提供稳定性

的作用，因此平台伺服回路使平台的角速度为与

陀螺输出角速度ωＯ大小相等方向相反的量，即
ωｒｐ＝－ωＯ＋δωＳＥＲＶＯ （１６）

式中：ωｒｐ表示平台系 ｐ相对于平台基座系 ｒ的角
速度；δωＳＥＲＶＯ表示由平台伺服回路引起的平台角
速度误差。陀螺输出角速度由三部分构成，一是

陀螺自身的漂移角速度ε（在 ｇｊ系中描述方便），
二是施加的指令角速度 ωｃｍｄ（在 ｇｊ系中描述方
便），三是平台基座角速度 ωｉｒ（在 ｒ系中描述方
便），即

ωＯ＝ε＋ωｃｍｄ＋ωｉｒ （１７）
将这三部分角速度投影到 ｐ系中，并且不考虑伺
服回路的误差，得到

α

β
·











γ

＝－Ｔ［（Ｃｇｐ）
Ｔ（ωｇｊｃｍｄ＋ε

ｇｊ）＋Ｃｐｒω
ｒ
ｉｒ］（１８）

式中，Ｃｇｐ表示由Ｃ
ｇｘ
ｐ，Ｃ

ｇｙ
ｐ，Ｃ

ｇｚ
ｐ第一行构成的矩阵。

式（１８）给出了由平台姿态角描述的系统动力学
方程。

１．６　误差系数之间的冗余性分析

在离心机试验中，虽然惯导平台受到的是时

变的比力，但其大小却是几乎不变的，这是因为

Ａｉｒ
２＝（ω２ｃｒｏ）

２＋ｇ２＋（ω２ｃｒｏ）·８ωｃｒｏΩＤ＋
４ｇωｃｒｏΩＤｓｉｎ（ωｃｔ）＋（ω

２
ｃｒｏ）·

４ｒｏΩ
２
Ｎｓｉｎ

２（ωｃｔ） （１９）
在试验中，ωｃ，ｒｏ一般为定值，且 ωｃΩＤ，

ωｃΩＮ，本试验中取ωｃ＝１８０
°／ｓ，ｒｏ＝

１０ｇ
ω２ｃ
，因此有

Ａｉｒ
２＝１００ｇ２＋ｇ２＋０．０１ｇ２＋０．０００５ｇ２ｓｉｎ（ωｃｔ）＋
１．６×１０－７ｇ２ｓｉｎ２（ωｃｔ）≈１０１ｇ

２ （２０）
以ｘ陀螺为例，就有

Ａ２ＧｘＩ＋Ａ
２
ＧｘＯ＋Ａ

２
ＧｘＳ＝ Ｃ

ｇｘ
ｐＣ

ｐ
ｒＡｉｒ

２＝ Ａｉｒ
２≈１０１ｇ２

（２１）
这样根据陀螺的误差方程有

　ＤＦｘ＋ＤＩＩｘＡ
２
ＧｘＩ＋ＤＯＯｘＡ

２
ＧｘＯ＋ＤＳＳｘＡ

２
ＧｘＳ

＝（ＤＦｘ＋ＤＯＯｘ·１０１ｇ
２）＋（ＤＩＩｘ－ＤＯＯｘ）Ａ

２
ＧｘＩ＋

　（ＤＳＳｘ－ＤＯＯｘ）Ａ
２
ＧｘＳ （２２）

由式（２２）可以看出，ＤＦ，ＤＩＩ，ＤＯＯ，ＤＳＳ这４个
误差系数是有冗余的，相当于改变了常值漂移项

而略去了一个二次项。要解决这个问题有两种方

法：一是忽略一个参数（实际工程中往往忽略

ＤＯＯ）；二是改变外施比力的幅值，通过多次辨识
得到所有的误差系数。在本文中选择了第一种

方法。

２　辨识方案设计

２．１　滤波模型

在试验中，惯性平台工作在跟踪惯性系的状

态，因此有ωｃｍｄ＝０，而由文献［５］可知，陀螺仪安
装误差主要是由 ωｃｍｄ来激励的，因此在本文中不
考虑陀螺仪安装误差。选取陀螺仪的各项误差系

数（包括零偏、一次项、二次项、交叉项，但不包括

ＤＯＯ项）、加速度计各项误差系数（包括零次项、一
次项、二次项、三次项、交叉项和安装误差）以及３
个姿态角作为系统状态变量，即

Ｘ［ＤＦ ＤＩＤＳ ＤＩＩＤＳＳ ＤＩＯ ＤＩＳ ＤＯＳ
ｋ０ ｋ１ ｋ２ ｋ３ ｋＩＰ θαβγ］

Ｔ （２３）
由此可以得到非线性的系统状态方程与观测

方程分别为

Ｘ
·
＝ｆ（Ｘ）＝

０４２×１
－Ｔ［Ｃｐｓ（ωｃｍｄ＋ε）－Ｃ

ｐ
ｒω
ｒ
ｉｒ

[ ]］
（２４）

·８４·
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Ｚ＝ｈ（Ｘ）＝

ｋ０ｘ
ｋ０ｙ
ｋ０









ｚ

＋

（１＋ｋ１ｘ）ＡＡｘＩ
（１＋ｋ１ｙ）ＡＡｙＩ
（１＋ｋ１ｚ）Ａ









ＡｚＩ

＋

ｋ２ｘＡ
２
ＡｘＩ

ｋ２ｙＡ
２
ＡｙＩ

ｋ２ｚＡ
２









ＡｚＩ

＋

ｋ３ｘＡ
３
ＡｘＩ

ｋ３ｙＡ
３
ＡｙＩ

ｋ３ｚＡ
３









ＡｚＩ

＋

ｋＩＰｘＡＡｘＩＡＡｘＰ
ｋＩＰｙＡＡｙＩＡＡｙＰ
ｋＩＰｚＡＡｚＩＡ









ＡｚＰ

＋ｖ （２５）

式中，ｖ表示三维的高斯白噪声。

２．２　系统可观测性分析方法

对于非线性系统的可观测性分析目前尚无理

论可供参考。文献［４］采用 Ｌｉｅ导数和奇值理论
分析了系统的可观测性。对于本文所采用的４８
维滤波模型来说，利用 Ｌｉｅ导数来计算系统总的
可观测性矩阵的难度很大。文献［１１］采用灵敏
度方法分析了状态参数的激励特性，然而灵敏度

适合于定性分析，难以据此确定最优准则用于辨

识方案的优化设计。事实上，针对卡尔曼滤波中

状态可观测度的定量分析问题，估计误差矩阵可

以提供非常有用的信息。文献［１１］将状态变量
的可观测度指标定义为估计误差传递矩阵的对角

线元素，从估计误差衰减角度定义了可观测度指

标。文献［７］指出，有些状态变量在滤波中估计
效果不好是由于状态变量之间的相关性造成的，

而相关系数由估计误差矩阵得到，即

ρｉｊ＝
Ｃｏｖ（ｘｉ，ｘｊ）
σｉσｊ

（２６）

其中Ｃｏｖ（ｘｉ，ｘｊ）表示状态变量 ｘｉ与 ｘｊ的协方差，
即滤波方差阵第 ｉ行第 ｊ列的元素，σｉ表示 ｘｉ的
估计标准差，由滤波方差阵的对角线元素开方得

到。 ρｉｊ（０＜ ρｉｊ ＜１）越大，表明状态变量 ｘｉ与
ｘｊ之间的相关性越强，即 ｘｉ与 ｘｊ的可观测性
越差。

２．３　方案优化

根据２．２节的分析，将所有相关系数之和作
为目标函数，即

Ｊ＝∑ρｉｊ （２７）

然后采用遗传算法对多位置方案进行优化。对于

位置数目的选择，并没有相应的理论，唯一的原则

就是在能辨识出所有的误差系数的前提下越少越

好。在本文中，通过多次仿真发现，６个位置的方
案较好。需要指出的是，为了防止溢出现象，限制

了β的转动，α，γ的约束条件为α，γ∈［０，２π］。经

过优化后，得到的最优６位置方案如表１所示。

表１　最优６位置方案
Ｔａｂ．１　Ｏｐｔｉｍａｌ６ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

位置编号 α／（°） β／（°） γ／（°）

１ ４５ ０ １６７
２ ３５０ ０ ３２５
３ ２０９ ０ １８２
４ １３４ ０ １４１
５ １０６ ０ ３３８
６ １４２ ０ ２６９

需要指出的是，表 １中的角度都是经过取整
得到的，没有经过其他处理。

３　仿真分析

３．１　仿真条件

误差系数的仿真真值参照文献［７］。需要指
出的是，与加速度高阶项相关的误差系数（二次

项、三次项、交叉项）远小于常值项和一次项，这

也是１ｇ重力场下无法辨识这些系数的原因。陀
螺零偏单位为（°）／ｈ，一次项单位为（°）／（ｈ·ｇ），
二次项及交叉项单位为（°）／（ｈ·ｇ２）；加速度计
零偏单位为μｇ，一次项单位为μｇ／ｇ，二次项及交
叉项单位为μｇ／ｇ２，三次项单位为 μｇ／ｇ３；加速度
计安装误差单位为（″）。

假设系统噪声和测量噪声均为零均值高斯白

噪声；系统采样周期为５ｍｓ，滤波周期为２０ｍｓ；
滤波变量初值均为０。

３．２　仿真结果及分析

在给定的辨识方案下，平台４５项误差系数的
辨识结果见表２，其中相对误差的定义为

ｅ＝μ^－μ
μ
×１００％ （２８）

式中，μ为真值，^μ为估计值。
从表２中可以看出，陀螺误差系数估计相对误

差最大为２６７％，而与加速度高阶项相关的二次项
及交叉项误差系数的绝对误差在数值上几乎都小

于０００１，估计精度较高。加速度计零偏的估计误
差均小于１μｇ，一次项的估计偏差除 ｋ１ｚ外都小于
１μｇ／ｇ，而二阶项误差系数和三阶项误差系数的估
计偏差分别小于００５μｇ／ｇ２和００１μｇ／ｇ３；所有系
数估计相对误差最大为１％，估计精度较高。

·９４·
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表２　误差系数辨识结果
Ｔａｂ．２　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｒｒｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

系数 真值 估计值 误差 相对误差／％ 系数 真值 估计值 误差 相对误差／％
ＤＦｘ ７．３７０ ７．３８０７ ０．０１０７ ０．１５ ＤＩＳｚ ０．０４５ ０．０４４７ －０．０００３ －０．６７
ＤＦｙ ７．８２１ ７．７６２８ －０．０５８２ －０．７４ ＤＯＳｘ ０．０４５ ０．０４４５ －０．０００５ －１．１１
ＤＦｚ １．６５４ １．６１１１ －０．０４２９ －２．５９ ＤＯＳｙ ０．０４５ ０．０４５５ ０．０００５ １．１１
ＤＩｘ １．０８３ １．０８００ －０．００３０ －０．２８ ＤＯＳｚ ０．０４５ ０．０４５８ ０．０００８ １．７８
ＤＩｙ １．０２３ １．０３０５ ０．００７５ ０．７３ ｋ０ｘ ３５００ ３４９９．８３ －０．１７００ ０．００
ＤＩｚ ０．９３３ ０．９３５７ ０．００２７ ０．２９ ｋ０ｙ ４２５０ ４２４９．０９ －０．９１００ －０．０２
ＤＯｘ １．０８３ １．０８９６ ０．００６６ ０．６１ ｋ０ｚ ６３１０ ６３１０．４１ ０．４１００ ０．０１
ＤＯｙ １．０２３ １．０１７１ －０．００５９ －０．５８ ｋ１ｘ １６０ １５９．７５ －０．２５００ －０．１６
ＤＯｚ ０．９３３ ０．９５００ ０．０１７０ １．８２ ｋ１ｙ １００ １００．２２ ０．２２００ ０．２２
ＤＳｘ １．０８３ １．０７３９ －０．００９１ －０．８４ ｋ１ｚ １１００ １１０１．３１ １．３１００ ０．１２
ＤＳｙ １．０２３ １．０３２５ ０．００９５ ０．９３ ｋ２ｘ １２ １２．０２ ０．０２００ ０．１７
ＤＳｚ ０．９３３ ０．９２６９ －０．００６１ －０．６５ ｋ２ｙ １２ １２．０２ ０．０２００ ０．１７
ＤＩＩｘ ０．０６０ ０．０６０３ ０．０００３ ０．５０ ｋ２ｚ １２ １１．９９ －０．０１００ －０．０８
ＤＩＩｙ ０．０６０ ０．０６０３ ０．０００３ ０．５０ ｋ３ｘ ３ ２．９９ －０．０１００ －０．３３
ＤＩＩｚ ０．０６０ ０．０６０６ ０．０００６ １．００ ｋ３ｙ ３ ３．００ ０．００００ ０．００
ＤＳＳｘ ０．０６０ ０．０６０６ ０．０００６ １．００ ｋ３ｚ ３ ３．０１ ０．０１００ ０．３３
ＤＳＳｙ ０．０６０ ０．０６０９ ０．０００９ １．５０ ｋＩＰｘ ５ ５．００ ０．００００ ０．００
ＤＳＳｚ ０．０６０ ０．０６０３ ０．０００３ ０．５０ ｋＩＰｙ ５ ４．９８ －０．０２００ －０．４０
ＤＩＯｘ ０．０４５ ０．０４４８ －０．０００２ －０．４４ ｋＩＰｚ ５ ４．９５ －０．０５００ －１．００
ＤＩＯｙ ０．０４５ ０．０４６２ ０．００１２ ２．６７ θｐｙ ３０５ ３０４．９８ －０．０２００ －０．０１
ＤＩＯｚ ０．０４５ ０．０４５１ ０．０００１ ０．２２ θｐｚ ３０５ ３０５．１０ ０．１０００ ０．０３
ＤＩＳｘ ０．０４５ ０．０４４６ －０．０００４ －０．８９ θｏｚ ２６０ ２５９．９５ －０．０５００ －０．０２
ＤＩＳｙ ０．０４５ ０．０４５１ ０．０００１ ０．２２

４　结论

针对离心机试验中惯导平台误差系数辨识问

题，根据误差系数之间的相关系数之和最小这一

原则优化得到了一组６位置方案。仿真结果表
明，利用该方案可以有效辨识出与加速度相关的

各阶误差系数且辨识精度较高。另外，利用相关

系数分析来分析系统可观测性为可观测性分析提

供了新的思路。
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