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基于CDKF的飞机姿态角估计
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摘要:针对扩展卡尔曼滤波(Extendkalmanfilter,EKF)在飞机姿态估计中存在着计算复杂、线性化误差大等实

际问题,将一种基于Stirling内插公式的非线性滤波算法中心差分卡尔曼滤波算法(Centraldifferencekalman
filter,CDKF)应用于由低精度高噪声传感器组成的低成本飞机姿态估计系统中。首先建立基于四元数的飞机

姿态数学模型,然后用CDKF方法进行姿态估计,并通过实测数据进行验证。实验结果表明,CDKF方法不仅

有效地提高了飞机姿态估计的精度和稳定性;而且不需要模型的具体解析形式,避免了复杂的Jacobian矩阵的

计算,算法更简单,也更容易实现,优于常用的EKF方法。
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Abstract:ToaddresstheissueswhentheExtendkalmanfilter(EKF)isappliedintheaircraft
attitudeestimation,suchashighcomputationalcomplexityandlargelinearizationerror,Cen-
traldifferencekalmanfilter(CDKF)basedonstirlinginterpolationformulationisappliedto
thelow-costaircraftattitudeestimationsystembeinglessaccurateandhighnoisysensors.
First,thenonlinearmathematicmodelofaircraftattitudebasedonquaternionisestablished,

thenCDKFisusedforattitudeestimation.Experimentalresultswithrealflyingdatademon-
stratethatCDKFissuperiortothecommonlyusedEKFmethod.Thealgorithmnotonlyim-
provestheattitudeestimationprecisionandstabilitygreatly,butalsoavoidsthecomputing
burdenofJacobianmatrices.Inaddition,itismoresimpleandeasiertoimplement.
Keywords:attitudeestimation;quaternion;Centraldifferencekalmanfilter(CDKF);Extend

kalmanfilter(EKF)

引  言

飞机姿态角是指飞机机体坐标系和导航坐标

系之间的方位关系,通常用一组欧拉角,即航向角、
俯仰角和滚转角来表示。它一方面为飞行员提供

导航所需要的飞机姿态信息,另一方面也为自动驾

驶仪、火力控制系统、雷达天线和航空照相机云台

等机载设备提供三维姿态基准。

飞机姿态角通常用捷联惯性导航系统来测量,
其方法是首先建立描述飞机姿态角的数学模型,然
后选用合适的滤波估计算法去除噪声,得到最优姿

态角的估计。由于描述飞机姿态角的数学模型存

在着严重的非线性,对于非线性滤波,扩展卡尔曼

滤波(Extendkalmanfilter,EKF)应 用 最 为 广

泛[1-3]。该方法通过对非线性函数的泰勒级数展开

式进行一阶线性化截断,从而将非线性问题转换为

线性问题。但当非线性函数泰勒级数展开式的高
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阶项无法忽略时,EKF会导致很大的线性化误差,
造成滤波器精度降低,甚至发散。尤其在传感器精

度较低,数据噪声较大的情况下,EKF的滤波效果

更差。
中心差分卡尔曼滤波(Centraldifferencekal-

manfilter,CDKF)克服了EKF方法的缺点,它采

用Stirling内插公式对非线性函数进行多项式逼

近,滤波时不需要系统模型的具体解析形式,并充

分考虑了随机变量的噪声统计特性,具有比EKF
更小的线性化误差和更高的滤波精度[4-6]。目前,
CDKF已经在很多领域得到了应用[7-9]。本文将

CDKF方法应用于基于四元数飞机姿态模型的求

解,利用从实际飞机模型上获取的飞行数据进行实

验,并将实验结果与EKF算法相比较,结果证明,
在传感器精度低,数据噪声大的情况下,CDKF方

法估计精度更高,误差更小。

1 中心差分卡尔曼滤波方法

1.1 中心差分变换

中心差分变换[4]是CDKF滤波器的基础,它
是一种基于差值理论的非线性变换方法,用于解决

随机变量经过非线性变换后,求解均值和方差等统

计量的问题。它采用Stirling差值公式代替泰勒

展开式中的一阶、二阶导数,用多项式逼近非线性

函数导数,从而避免复杂的求导运算。
设n维随机变量x 的均值为췍x,方差为Px,y=

f(x)为关于x的非线性函数,f(x)在点x=췍x处的

二阶泰勒展开式

y=f(췍x)+(x-췍x)df
(췍x)
dx + 1

2!
(x-췍x)2d

2f(췍x)
dx2

(1)
利用Stirling差值公式将非线性函数按中心差分

形式展开,可以近似式(1)中的导数项,得到非线性

方程的另外一种近似表达式

y≈f(췍x)+췍DΔxf+ 1
2!
췍D2
Δxf (2)

式中:췍DΔx,췍D2
Δx分别为一阶、二阶中心差分算子,定

义如下

췍DΔxf=1h ∑
n

i=1
Δxiμiδ[ ]i f(췍x) (3)

췍D2
Δxf=1h2 ∑

n

i=1
Δx2iδ2i[ +

∑
n

j=1
∑
n

k=1
k≠j

ΔxjΔxk μjδ( )j μkδ( ) ]k f(췍x)

(4)

式中:Δxi=(x-췍x)i 为(x-췍x)的第i个分量,μi,

δi,δ2i 分别为

μif(췍x)=12 f(췍x+h
2ei)+f(췍x-h

2ei
é

ë
êê

ù

û
úú) (5)

δif(췍x)=f(췍x+h
2ei)-f(췍x-h

2ei) (6)

δ2if(췍x)=12 f(췍x+h
2ei)+f(췍x-h

2ei)-2f(췍xé

ë
êê

ù

û
úú)

(7)
式中:h为中心差分区间的长度,对于高斯分布而

言,其最优为 3,ei 为n 维欧式空间中的自然基底

矢量,即第i个元素为1,其余元素为0的单位向

量。

1.2 中心差分卡尔曼滤波算法

CDKF属于最近发展的Sigma点kalman滤

波(Sigmapointskalmanfilter,SPKF)算法家族的

一员[10]。它通过Sigma-point方法来实现中心差

分变换,即采用一种确定性采样方法生成一组带权

采样点(称为Sigma点),将采样点直接通过非线

性函数来估计状态的均值和协方差。
设非线性系统为

xk=F(xk-1)+wk-1

yk=H(xk)+v{
k

(8)

式中:xk∈Rn 是k 时刻的系统n 维状态向量;F
(·)是非线性的状态转移函数;wk 是n 维的加性

高斯过程噪声,其均值为零,协方差矩阵为Qk;yk

∈Rm 是k时刻系统的m 维观测向量;H(·)是非

线性的观测函数;vk 是m 维加性高斯量测噪声,其
均值为零,协方差矩阵为Rk。将中心差分变换应

用于该非线性模型的状态估计,得到CDKF算法

如下:
(1)初始化

状态矢量x̂及其误差协方差矩阵Px 的初值分

别为

x̂0=E[x0],P0=E x0 -̂x( )0 x0 -̂x( )0[ ]T

(9)

  (2)构造时间更新所需的sigma点集

χk-1= x̂k-1̂xk-1+h Pk-1̂xk-1-h Pk-[ ]1

(10)
式中:h为中心差分区间的长度。

(3)时间更新

将sigma点通过非线性状态方程F(·)进行

变换。
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χ*
k/k-1=F(χk-1) (11)

由变换后的点集可计算状态一步预测x̂k/k-1和误

差协方差阵Pk/k-1

x̂k/k-1=∑ 2n
i=0wm

iχ*
i,k/k-1 (12)

Pk/k-1=∑
n

i=1
wc1i (χ*

i,k/k-1-χ*
n+i,k/k-1)(χ*

i,k/k[ -1-

χ*
n+i,k/k-1)T+wc2i χ*

i,k/k-1+χ*
n+i,k/k-1-2χ*

0,k/k( )-1 ×

χ*
i,k/k-1+χ*

n+i,k/k-1-2χ*
0,k/k( )-1 ]T +Qk-1 (13)

其中

wm
0 =h2-n

h2  wm
i = 1
2h2
(i=1,…,2n)

wc1i = 1
4h2 wc2i =h2-1

4h4
(i=1,…,n)

  (4)构造量测更新所需的sigma点集

χk/k-1= x̂k/k-1̂xk/k-1+h Pk/k-1̂xk/k-1-h Pk/k[ ]-1

(14)

  (5)量测更新

将每个sigma点通过非线性观测方程 H(·)
进行变换

y*
k/k-1=H(χk/k-1) (15)

加权得到量测的一步预测yk/k-1及自协方差阵Pyk

和互协方差阵Pxkyk

yk/k-1=∑
2n

i=0
wm

iy*
i,k/k-1 (16)

Pyk=∑
n

i=1
wc1i (y*

i,k/k-1-y*
n+i,k/k-1)(y*

i,k/k-1[ -

y*
n+i,k/k-1)T+wc2i y*

i,k/k-1+y*
n+i,k/k-1-2y*

0,k/k( )-1 ×

y*
i,k/k-1+y*

n+i,k/k-1-2y*
0,k/k( )-1 ]T +Rk (17)

Pxkyk= wc1iPk/k-1(y*
1:n,k/k-1-y*

n+1:2n,k/k-1)T (18)
计算滤波增益Kk

Kk=PxkykP
-1
yk

(19)
系统状态和协方差更新

x̂k =̂xk/k-1+Kk(yk-yk/k-1) (20)

Pk=Pk/k-1-KkPykK
T
k (21)

2 飞机姿态估计系统建模

文中用于实验飞行的飞机模型上装有美国

CHRobotics公司生产的CHR-6dmAHRS传感

器和法国SBGSystems公司生产的SBGAHRS
传感器,如图1所示。它们均含有正交的三轴陀螺

仪、三轴加速度计和三轴磁强计,工作于捷联方式。
三轴陀螺仪测量飞机3个轴向的转动角速率;三轴

图1 装有SBG和CHR传感器的实验用飞机

加速度计测量重力加速度在机体坐标系下3个轴

向的分量;三轴磁强计测量磁场矢量在机体坐标系

下3个轴向的分量。低成本固态陀螺仪的性能较

低,只能在很短的时间内保证测量精度。利用加速

度计和磁强计对地球重力场和地磁场的测量值补

偿陀螺仪的漂移,可以提高系统的精度,增强系统

的鲁棒性。

2.1 四元数与运动学方程

四元数法是飞机姿态描述的一种常用方法,它
不仅全局非奇异,而且运动学方程是双线性的。定

义 姿 态 四 元 数 qu = a ρ[ ]T T,其 中 ρ =

b c [ ]d T 为 向 量 部 分,a 为 标 量 部 分。且 有

quqT
u=qu

2=ρTρ+a2=1。

由刚体转动理论,得姿态四元数运动方程[11]

q̇u =12Ω(ω)qu (22)

式中:Ω(ω)=

0

p
q
r

 

-p
0
-r
q

 

-q
r
0
-p

 

-r
-q
p

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú0

,̇qu 为qu 的

微分,ω= p q [ ]r T,p、q、r分别为机体坐标系

下绕x、y、z轴转动的真实角速率。求解该运动方

程即可得到四元数,然后利用四元数与姿态角之间

的转换关系即可求得航向角、俯仰角和滚转角

φ=atan2(2(ab+cd),1-2(b2+c2))

θ=arcsin(2(ac-bd))

ψ=atan2(2(ad+bc),1-2(c2+d2

ì

î

í

ï
ï

ïï ))
(23)

式中:φ,θ和ψ 分别表示航向角、俯仰角和滚转角。

2.2 陀螺仪的数学模型

MEMS陀螺仪广泛采用的模型为[12]

ω=ωg -b,b
·

=nb (24)
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式中:ωg= pg qg r[ ]g
T,ω= p q [ ]r T 分别

为机体坐标系下陀螺仪实际输出角速率值和真实

角速率值,nb= nbp nbq n[ ]br
T 为零均值的高斯

白噪声,陀螺仪的速率随机游走b= bp bq b[ ]r
T

由它们驱动。

2.3 姿态估计系统状态方程

本文用四元数来描述姿态,同时姿态信息需要

角速度,此外为了提高姿态估计的精度,用陀螺仪

的随机游走在线补偿陀螺仪的测量误差,故状态变

量包括四元数、角速度和陀螺仪的随机游走,即系

统状态变量为

x=qTu ωT b[ ]T T=
a b c d p q r bp bq b[ ]r

T

(25)
四元数与角速率的关系如图2所示。

图2 角速率和四元数处理模型

由图3得到系统的非线性状态方程如下

p=pg -bp

q=qg -bq

r=rg -br

ḃp =nbp

ḃq=nbq

ḃr=nbr

q̇u =12Ω(ω)q

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ïï u

(26)

2.4 姿态估计系统的观测方程

通过三轴陀螺仪、三轴加速度计和三轴磁强计

可以分别获得飞机机体坐标系下的转动角速率、重
力矢量和磁场矢量。将它们直接作为观测量,共有

9维,得系统的观测量为

y= AccxAccy AcczMagxMagy Mag[ z pgqgr ]g
T

(27)
式中:Accx,Accy,Accz,为机体坐标系下的重力矢

量观测值;Magx,Magy,Magz 为机体坐标系下的

磁场矢量观测值。
根据捷联惯性导航的基本原理,可以通过姿态

矩阵将导航坐标系的量转换成机体坐标系下的量。
观测方程可以描述如下

Accx

Accy

Accz

Magx

Magy

Magz

pg

qg

r

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

g

=
Rb

e

Rb
e

I3×

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

3

Gx

Gy

Gz

Mx

My

Mz

pg

qg

r

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

g

+n(28)

其中Rb
e=

a2+b2-c2-d2

2bc-2ad
2bd+2ac

2bc+2ad
a2-b2+c2-d2

2cd-2ab

2bd-2ac
2cd+2ab

a2-b2-c2+d

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú2

[GxGyGz],[MxMy Mz]分别为导航坐标系下的

重力矢量和磁场矢量且均为已知常量;I3×3为3阶

单位矩阵;n为零均值的高斯白噪声矩阵。

3 基于CDKF的飞机姿态估计流程

基于CDKF的飞机姿态估计流程如下:
(1)初始化(设定步数k=1):设定初始状态x̂0

和初始误差协方差矩阵P0;
(2)根据x̂k-1和Pk-1的值,利用系统的状态方

程对下一步的状态变量进行预测;
(3)在获得观测量之后,对步骤(2)中的预测值

进行修正,即可获得x̂k,然后利用四元数与姿态角

之间的转换关系,即可计算飞机的姿态角;
(4)k=k+1,转至步骤(2)。

4 实验结果与分析

实验中,装在飞机模型上的CHR-6dm 传感

器和SBGAHRS传感器内部集成的EKF算法可

以实时提供飞机的航向角、俯仰角、滚转角和未经

处理的机体坐标系下的角速率、重力矢量和地磁场

矢量。SBGAHRS传感器的精度比CHR-6dm传

感器的要高,但价格要高很多,前者的价格大约是

1600美金,后者的价格大约是100美金。为了验

证CDKF算 法 的 估 计 效 果,利 用 从 CHR-6dm
AHRS传感器获取的角速率、重力矢量和地磁场

矢量实飞数据,采用CDKF方法进行姿态角估计,
并与SBGAHRS传感器的输出进行比较。实验

中,采样频率为100Hz,状态变量的初值:̂x0=[0;

0;0;1;0;0;0;0;0;0]T,误差协方差矩阵的初值

P0=104×I10×10,I10×10为10阶单位矩阵,中心差分

区间长度:h= 3。实验的初始阶段飞机是处于地
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面启动状态,利用此时段采集的数据来计算观测噪

声协方差矩阵Rk 和过程噪声协方差矩阵Qk。此

外,为了验证CDKF方法在高噪声,低精度数据源

情况下,估计性能的有效性,同时将EKF方法估计

的误差结果置于同一图中。实验结果如图3所示。

图3 姿态角估计误差图

为了便于观察CDKF和EKF方法的估计效

果,将姿态角估计结果进行局部放大处理,如图

4~6所示。
图3中,3个姿态角 的 估 计 误 差 均 以 SBG

AHRS 的输出为基准,计算每种方法的估计值与

SBGAHRS 输出的误差值。可以看出,CDKF 的

图4 航向角局部放大图

图5 俯仰角局部放大图

图6 滚转角局部放大图

滤波精度高于EKF,且误差的波动性比EKF的

小,收敛性好,容易达到稳定。此外,CDKF无需计

算雅克比矩阵,计算更加简单。

5 结束语

本文针对低精度,高噪声飞机姿态传感器获取

的数据源质量不高、导致EKF方法得到的姿态估

计误差大的问题,将中心卡尔曼滤波应用于姿态估

计系统中,并利用实测数据进行验证。结果表明,

CDKF在低精度,高噪声数据源情况下,比EKF具

有更高的估计精度和稳定性,并且避免了求Jaco-
bian矩阵带来的不便,提高了可靠性,这是由于

EKF在非线性方程线性化时产生了高阶截断误

差,从而降低了估计精度,而CDKF能够很好地避

免这个问题。由此可以看出,CDKF方法是一种有

效的飞机姿态估计方法。
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