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摘　要 : 给出了一种利用 Singer跟踪模型的扩展卡尔曼滤波器 ( Extended Kalman Filter) ,用于无陀螺姿态和

姿态角速度估计。在滤波器中 ,姿态和姿态误差分别由姿态四元数和误差四元数表示 ,而姿态角加速度由一

阶 Markov过程描述 ,从而避免采用姿态动力学模型。利用数值仿真计算验证了滤波器的性能。在所有的仿

真过程 ,滤波器显示出快速收敛能力。稳态估计误差主要由测量更新频率和精度决定。
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Abstract : An extended Kalman filter with the Singer tracking model for gyroless attitude and attitude rate estima2
tion is presented. In the filter , the attitude and attitude error are parameterized by a quaternion and an error quater2
nion respectively , while the angular acceleration is modeled as a first2order Markov process , thus avoiding the use of

the attitude dynamics model. Numerical simulations are used to test its performance. The filter shows fast conver2
gence ability in all the runs. The steady2state estimation errors are mainly determined by the measurement update

frequency and measurement accuracy.
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　　由于速率 (积分)陀螺价格昂贵、质量大并存

在长期使用后性能降低的问题 ,无陀螺的飞行器

姿态确定和控制系统很有吸引力。对于姿态运动

较慢、抖动 (jitter)控制要求相对较低的飞行器而

言 ,尤其如此。与此同时 ,姿态敏感器技术和星上

处理器能力的快速发展 ,为无陀螺姿态确定和控

制系统的性能提供了十分重要的保障。

无陀螺飞行器姿态和角速度估计问题是当前

这一领域的重要研究问题。Bar2Itzhack对已有的

算法进行了比较系统的概括[1 ]。一类算法 (导数

法 ,derivative approach)首先根据观测量的数值差

分求解姿态角速度 ,然后通过各种滤波器 (低通滤

波器、卡尔曼滤波器等)来抑制差分处理引入的高

频角速度噪声。另一类算法 (估计法 ,estimation

approach)直接把测量量输入滤波器 ,直接利用观

测量和姿态运动模型完成姿态和角速度估计。

Bar2Itzhack进一步指出 ,采用后一类 (无差分)算

法能获得更佳的性能[1 ]。

然而 ,对飞行器姿态运动而言 ,尽管运动学模

型是严格和精确的 ,其姿态动力学模型存在各种

不确定性 ,如未建模力矩、转动惯量误差和初始状

态误差等。姿态动力学模型的建模精度及其对姿

态确定和控制系统性能的影响对于不同的飞行器

具有很大的差异。这给基于姿态动力学模型的姿

态和角速度估计带来较大的困难。Oshman等研

究了用随机过程取代姿态动力学模型的姿态和角

速度估计。借用机动目标跟踪理论 ,把飞行器视

为不合作目标 ( non2cooperative target ) ,所要设计

的姿态和角速度估计器也就是机动目标未知运动

跟踪器。据此 , Oshman 等引入跟踪领域中的

Singer时间相关、机动加速模型 ( Singer 跟踪模

型)来代替姿态动力学模型 ,设计了使用积分速率

参数 ( Integrated Rate Parameters)的最小均方误

差 (MMSE)估计器 [2～4 ]。积分速率参数为角速度

各分量的时间积分 ,积分速率参数方法是求解姿

态运动学方程的一种快速算法 ,能给出姿态参数

的三阶近似解。但是 ,由于姿态参数和各类测量

量 (参考矢量测量、姿态测量、GPS 载波相位差

等)是积分速率参数的复杂函数 ,它的测量方程和

测量敏感矩阵的推导和计算过于复杂。

本文采用估计法研究根据矢量观测的飞行器

姿态和角速度估计 ,设计了采用 Singer 跟踪模型
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的扩展卡尔曼滤波器。相对基于姿态动力学模型

的估计器 ,计算效率高 ,适用于多种姿态运动模

式。采用四元数和误差四元数来描述姿态及姿态

误差 ,这是当前姿态确定领域采用最广泛的方法 ,

相对于积分速率参数方法 ,具有简单、熟悉的形

式 ,并可以根据系统的特点在滤波器中方便的采

用多种测量模型。

1　姿态运动模型

Ûq =
1
2

�ω ª q -
1
2

q ª �Ω (1)

Ûω = a (2)

Ûa = - Ψ·a + w (3)

　　方程 (1)为飞行器姿态运动学方程 ,式中 : q

表示飞行器 (固联)本体坐标系相对当地轨道坐标

系的姿态四元数。�ω= [ωT　0 ] T , �Ω = [0 　- Ωo

　0 　0 ] T ,其中 :ω表示飞行器相对惯性空间的

角速度 ,在本体坐标系的投影 ;Ωo 为飞行器的轨

道角速率。当 q 定义为飞行器的惯性姿态或ω

定义为飞行器相对当地轨道坐标系的角速度时 ,

方程 (1)简化为 Ûq =
1
2

�ωª q。ª为四元数乘法算

子 ,约定为

p ª q ≡
p4 I3 - [ p13 ×] p13

- p T
13 p4

q13

q4
=

p4 p3 - p2 p1

- p3 p4 p1 p2
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q1

q2

q3

q4

(4)

式中 :[·×]为叉乘矩阵。

Singer跟踪模型[5 ]由方程 (2) , (3)描述。角

加速度 a 建模为一阶 Markov过程 ,式中

Ψ = diag ( 1
τ1
　 1
τ2
　 1
τ3

) (5)

τi为相关时间常数。驱动噪声 w 为零均值白噪

声过程 ,其功率谱密度矩阵

Q ( t) = 2ΨΣ2 (6)

Σ = diag (σ1　σ2　σ3) (7)

σ2
i =

Ûω2
M

i

3
(1 + 4 pM

i
- p0

i
) (8)

式中 :σ2
i 为 ( Markov过程稳态时)姿态角加速度

的方差。在 Singer跟踪模型中 ,角加速度的概率

分布为离散分布和连续分布的组合 ,即加速度等

于零的概率为 p0
i
,加速度为最大时 ( ±ÛωM

i
)的概

率为 pM
i
,在区间 ( - ÛωM

i
, 0) ∪(0 , ÛωM

i
)上为均匀

分布[5 ]。

2　姿态和角速度的 EKF滤波器

2 . 1　状态误差模型

EKF滤波器状态定义为 x = [ q T 　ωT 　

a T ] T ,状态方程即方程 (1)～ (3) 。状态误差定义

为δx = [δq T
13　δω

T　δa T ] T ,假设估计值、真实值

和误差之间满足 q =δq ª q̂ ;ω =δω + ω̂; a =δa

+ â。进一步假设轨道角速度Ωo 精确已知 ,可以

立即得到误差及误差协方差传播方程

δÛq13

δÛω
δÛa

≡ F

δq13

δω

δa

+

0

0

w

=

- [ω×] 1
2

I 0

0 0 I

0 0 - Ψ

δq13

δω

δÛa

+

0

0

w

(9)

ÛP = FP + PF T + Q (10)

式中 :

Q =

0 0 0

0 0 0

0 0 2Ψ·Σ2

(11)

2 . 2　矢量观测模型

W i = A ( q) V i + vi (12)

式中 : V i和 W i 分别为在测量更新时刻第 i 个单

位矢量在当地轨道坐标系和飞行器本体坐标系的

投影 ; A ( q)为方向余弦矩阵 (姿态矩阵) ,以姿态

四元数 q 表示 ; vi 为零均值高斯白噪声 , vi～N

(0 , R i) ,

R i =σ2
i [ I3 - ( AV i) ( AV i)

T ] (13)

R i为奇异矩阵。但由于该测量模型以及卡尔曼

滤波器的结构 ,在卡尔曼滤波器中 ,可以等价的取

新息ΔW i = W i - A ( q̂) V i ;测量误差的方差 R i

=σ2
i I3 ;敏感矩阵 Hqi = 2 [ ( A ( q̂) V i ) ×] [6 ]。以

上约定。

ΔW i = Hqiδq = [ Hqi 　0　0 ]δx = Hiδx。

2 . 3　姿态四元数观测模型

当测量更新时刻有两个或更多不共线的矢量

测量时 ,可以先对测量数据进行预处理 ,根据

( V i , W i )计算出 qm。QU EST 算法为进行此计

算的标准算法之一。则在卡尔曼滤波器中 ,新息
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为δqm
13 ,δqm = qm ª q̂ 3 ,式中 q̂ 3为姿态四元数估

值的共轭 ;测量误差的方差 R 满足 , R - 1 =

∑4
σ2

i
[ I3 - ( AV i) ( AV i)

T ] ,式中 A在计算中由

A ( qm )代替 ;测量敏感矩阵 Hq = I3
[6 ,7 ]。由于±

q表示相同的姿态 ,在算法中对δqm 附加约定

δqm
4 > 0。

2 . 4　EKF滤波器

根据以上的运动模型、误差模型和测量模型 ,

即可完成 EKF 滤波器的设计。在 EKF 滤波器

中 ,测量更新按以下步骤完成 :

Δ ≡

δq13

δω

δa

= Kz (14)

q̂ ( + ) =
δq13

1 - ‖δq13‖
2 ª q̂ ( - ) (15)

q̂ ( + ) =
q̂ ( + )
‖q̂ ( + ) ‖

(16)

ω̂( + ) =δω + ω̂( - ) (17)

â ( + ) =δa + â ( - ) (18)

式中 :Δ为状态修正量 ; K为卡尔曼增益矩阵 ; z

为新息 ; ( + )和 ( - )分别表示更新后和更新前的

状态估值。

3　数值仿真

采用两种姿态运动模型对基于 Singer 跟踪

模型的姿态和姿态角速度 EKF进行数值仿真。

两种真实姿态运动分别见图 1 , 2 ,仿真时间为

6000s。第 1 种姿态运动模型即文献 [ 3 ]中的算

例。假设敏感器系统对两个单位参考矢量进行测

量 ,并考虑以下两种情况。情况 1 :两个参考矢量

随机产生 ,其夹角近似满足正态分布。情况 2 :两

图 1　真实姿态运动 ( I)

Fig. 1　True attitude motion ( I)

图 2　真实姿态运动 (Ⅱ)

Fig. 2　True attitude motion (Ⅱ)

个参考矢量其一相对当地轨道坐标系静止 ,其二

相对当地轨道坐标系以轨道角速率做周期运动

(若模拟地磁场矢量 ,则其轨道面内分量应是近似

以 2倍轨道角速率运动。)假设两个矢量的测量精

度相同 ,σ2
1 =σ2

2 = 0 . 012 (°) 2。给出单位参考矢量

和真实姿态 ,在本体坐标系的测量矢量按如下步

骤产生 :①根据σ2
i ,产生零均值高斯白噪声序列

vi～ N ( 0 ,σ2
i I3 ) ; ②生成测量矢量 W i =

A ( q) V i + vi

‖A ( q) V i + vi ‖
。由上式可知 , W i≈ A ( q) V i

+ [ I3 - ( A ( q) V i ) ( A ( q) V i )
T ] vi ,其方差满足

方程 (13) 。每次仿真时间为 100s ,仿真开始时间

t0 在 [ 0 , 5900s ]之间任意选定 (按均匀分布) 。

EKF滤波器的状态初始值恒定 ,设为 q̂ ( t0) = [ 0

　0　0　1 ] T ,ω̂( t0) = [0　0　0 ] T , â ( t0) = [0 　

0　0 ] T。在所有仿真过程 ,滤波器采用相同的设

计参数。第 2种姿态运动下一个典型的仿真过程

见图 3 ,4 ,横坐标的时间为相对仿真开始时间 t0

的时间。

当在滤波器中采用矢量观测模型时 ,对于第

1种姿态运动 ,在 15s内 ,姿态和角速度即收敛。

对于第 2种姿态运动 ,在 30s内 ,姿态和角速度即

收敛。当初始时刻的姿态估值可以较精确的提供

时 (如利用 QU EST算法计算得到初值) ,收敛时

间可以减少到 4s以内。精确的姿态初值能够加

快滤波器的收敛 ,但是只提供精确的角速度初始

估值 ,并不足以加快收敛 ,这与预期的结果一致。

当在滤波器中采用四元数观测模型时 ,无论第 1

种姿态运动或第 2种姿态运动 ,姿态和角速度都迅

速收敛 ( < 3s)。但当滤波器测量更新时方程 (15)

改为 q̂ ( + ) =
1

1 + ‖δq13‖
2

δq13

1
ª q̂ ( - )

时 ,滤波器状态会经过较长的振荡 (约 30s) 才

能收敛。以上两个姿态修正方程在姿态修正量
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图 3　姿态估计值和真值 (实线—真实值 ; 虚线—估计值)

Fig. 3　Attitude estimates versus true attitude (Solid line—true value ; dashed line—estimated value)

图 4　姿态角速度估计值和真值 (实线—真实值 ; 虚线—估计值)

Fig. 3　Attitude rate estimates versus true attitude rate (Solid line—true value ; dashed line—estimated value)

δq13为小量时几乎是等价的。然而在收敛初期 ,

多数情况δq13并非小量 ,认为这带来过渡过程时

间的不同。但是 ,在所有过程中都未观察到

‖δq13‖> 1。

　　当测量采样频率减小到 015 Hz 时 , 基于

Singer跟踪模型的 EKF滤波器仍具有良好的收

敛性能。对于矢量观测模型 (不利用 QU EST算

法计算初值) , 第 1 种姿态运动的收敛时间在

25s内 ; 第 2 种姿态运动 , 收敛时间在 40s 内。

对于四元数观测模型 , 收敛时间在 5s内。进行

了一组 3000s的仿真 , 在滤波器收敛后 , 将保持

收敛的状态。未观察到误差明显增大 - 重新收敛

的过程。

仿真表明两种不同的观测模型对于滤波器的

稳态精度没有明显的影响。当测量采样频率为

5Hz时 ,在所有的过程 ,各轴姿态的稳态估计值

(3σ)在±0. 015°以内 ,各轴姿态角速度的稳态估

计值 (3σ)在±0. 01°/ s以内。如果测量采样频率

和测量精度可以分别提高到 10Hz 和 5″,则姿态

和角速度的稳态精度 3σ可以达到 0. 003°和

0. 004°/ s。当采用稀疏的测量时 ,如测量采样周

期为 2s或更长 ,则姿态和角速度的稳态误差明显

增大。这意味着 ①对于基于 Singer 跟踪模型的

滤波器而言 ,稳态精度主要由测量采样频率和测

量精度决定 ;②为了能够准确估计 ,主要的姿态运

动应该在测量序列中充分表现出来 ,因而密集的

测量 (相对于姿态运动带宽而言)对此滤波器性能

而言是重要的 ; ③Singer 跟踪模型是指数时间相

关模型 ,相对于复杂的姿态动力学模型 ,利用

Singer跟踪模型在稀疏测量之间进行状态传播势

必引入比较大的估计误差。

在以上的仿真中 ,采用的两类测量数据 ,对滤

波器的收敛和稳态精度没有明显的影响。本文没

有讨论观测几何对性能的影响。坏的观测几何无

疑会使算法的性能变坏 ,但这往往不是姿态估计

算法研究本身所能解决的问题。

4　结　论

(1) 基于 Singer跟踪模型的姿态和姿态角速

度 EKF具有良好的收敛特性。采用四元数测量

模型 ,或采用矢量测量模型并提供精确姿态初值

时 ,能够明显加快滤波器收敛。

(2) 在滤波器进入稳态后 ,能够达到的精度

主要由测量更新频率和测量精度决定。基于

Singer跟踪模型的滤波器在稀疏测量时 ,稳态精

度下降。此时是否可以采用此模型 ,当由姿态确

定和控制系统性能要求决定。

(3) 此滤波器形式简单 ,计算效率高 ,姿态运

动由一阶 Markov过程及一组概率和相关时间参

数描述 ,适用于多种姿态运动。
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