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Kalman滤波器在直升机盘旋飞行中的应用
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摘 � 要: 介绍了一种针对无人驾驶直升机小半径稳速盘旋使用的 Kalman 滤波器,并用其进行数据处理, 同时

给出了无人驾驶直升机盘旋飞行的状态方程,以及进入盘旋、退出盘旋和野值数据的自动判断和处理, 并且在

分析过程中给出了误差分析。讨论了飞行模式检测方法的设计思路及关键技术, 并给出了本方法的虚警概

率。本方法可用于导航控制、天线跟踪和遥测数据处理等系统中,可以提高定位的准确性, 并进行飞行模式的

自动判决。

关键词: K alman 滤波器; 盘旋; 模式判决; 野值剔除

中图分类号: V243� � � 文献标识码: A

Abstract: This paper discussed a kind of Kalman filter used in the pilotless helicopter hover ing flight with small ra�

dius and stable v elocity . The authors put forward st ate equations of this flight mode, the auto�judging method at en�

trance or ex it of the hovering flight mode, and the auto�processing method on outlier data rejection. T his paper gives

t he error analysis on data process and false alarm probability of flight mode judgment using t he filter. This filter can

be used in nav igation, antenna tracking, and telemetry data processing systems to improve the locating accur acy and

to r ealize the flight mode auto judgment.
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� � 具有遥控和自主飞行功能的共轴式无人驾驶

直升机(以下简称无人直升机)具有空中可悬停,

隐蔽性好, 垂直起落,可在空中进行监视、侦察和

收集电子情报等优点, 有着广泛的应用前景。针

对减小无人直升机定位误差的问题, 主要有两种

解决方法:提高测量的精度;使用滤波器对数据进

行处理。对数据进行处理最常用的就是 Kalman

滤波器。Kalman 滤波器是对平稳的白噪声信号

具有最优估计(即最小均方误差)的滤波器,关于

使用这种滤波方法对测量数据进行处理和对其中

的问题进行研究的文章有不少[ 1, 2]。本文主要论

述了针对无人直升机最常用的也是效率最高的一

种飞行模式 � � � 小半径稳速盘旋, 提出了使用

Kalman滤波器进行数据处理, 同时给出了盘旋飞

行的状态方程, 以及进入盘旋、退出盘旋和野值数

据的自动判断和处理, 在分析过程中给出了误差

分析。本处理方法可用于导航控制、天线跟踪和

遥测数据处理等系统中,以减小定位误差带来的

影响。

1 � 盘旋飞行模型的建立

假设飞机盘旋的圆心为坐标原点, 设第 k 个

时刻状态向量xk = [ r � �� ��] T
, 其中: r 是飞机

现在位置离盘旋圆心的距离即盘旋半径; �是飞

机现在位置的弧度;��是飞机现在位置的弧度的
增量即盘旋角速度。

人为规定导航设置的盘旋圆心为飞机盘旋飞

行的圆心点坐标, 通过对飞机位置和速度的观测

值计算出飞机现在位置离盘旋圆心的距离和飞机

现在位置的弧度, 即第 k 个时刻观测向量 Zk =

[ r c � �c]
T
, 其中: r c是通过测量值计算出的飞机

现在位置离盘旋圆心的距离; �c是通过测量值计

算出的飞机现在位置的弧度。

假设飞机盘旋的时候, 盘旋半径和角速度存

在一定的固有误差(主要是由于飞机导航控制的

精度等因素决定的) ,分别为 u1k 和u2k ,同时在观

测半径和弧度的时候也存在一定的观测误差

v 1k、v 2k , 得到状态转移方程
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观测方程为

Zk =
r kc

�kc
= Hxk + v =

1 0 0

0 1 0
xk +

v 1k

v 2k

其中: � 为状态转移矩阵; H 为观测矩阵; u1k ,

u2k , v 1k , v 2k是均值为零, 方差为  2u1,  
2
u2,  

2
v 1,

 2v 2的平稳高斯白噪声序列; T 为第 k 个时刻和第

k- 1个时刻的采样时间间隔。

2 � 滤波算法及其应用

根据 Kalman滤波递推的公式得到[ 3]

(1)第 k 个时刻 Kalman滤波器输出

xk = �xk- 1+ K k [ Zk - H �xk- 1]

式中: xk 为第 k 个时刻状态的 Kalman滤波输出;

xk- 1为第 k- 1个时刻状态 Kalman滤波输出; K k

为第 k 个时刻的 Kalman滤波系数; Zk 为第 k 个

时刻的观测向量。

(2)第 k 个时刻的方差

Pk = Pk| k- 1 - K kHPk | k- 1

Pk+ 1| k = �Pk �
T
+ Q

式中: Pk 为 x k 的方差, 即第 k 个时刻 Kalman滤

波输出的误差估计; Pk+ 1| k为xk+ 1| k的方差,即第

k+ 1步 Kalman预测数值的误差估计; Q 为策动

噪声方差矩阵, 即状态估计中白噪声序列的方差,

在本文中 Q =

 2u1 0 0

0 0 0

0 0  2u 2

。

(3)第 k 步 Kalman滤波系数

K k = Pk| k- 1H
T
[ HPk | k- 1H

T
+ R]

- 1

式中: R 为测量噪声的方差矩阵, 在本文中

R =
 2v 1 0

0  
2
v 2

。

(4)第 k 步时刻测量与估计误差数值, 即新

息

dk = Zk - H �xk- 1

� � (5)此新息的方差

Ak = [ I - K kH] �xk- 1

� � 带入到实际系统中, 得到初始值为:

使用测量值估计初始状态

x1 =

r c1

�c1

��c1

=

r c(1)

�c(1)

[ �c(1) - �c(0) ] / T

误差为

 x1 =

v 1( 1) + u 1(1)

v 2(1)

[ v 2( 1) - v 2(0) + u 2(1) ] / T

得到

P1 =

 2n1 +  2u 1 0 0

0  2n2  2n2/ T

0  2n2/ T (2 2n2 +  2u2) / T
2

� � 然后通过递推公式可以得到的 Kalman 系

数、误差的协方差矩阵等数值。

另外, 利用本算法计算过程中的新息和新息

的方差数据,还可以进行以下数据处理:

(1) � 判断飞机是否进入盘旋。计算飞机的

飞行是否近似满足上述的状态转移方程,自动判

断什么时候使用这种滤波方法对数据进行处理。

在检测飞机是否进入盘旋状态的问题中,当连续

几个新息数据都在均方误差 Ak 的范围内, 则可

以初步假设飞机基本上满足上述状态转移方程,

即飞机基本上处于盘旋状态。

(2) � 判断飞机是否脱离盘旋。自动判断什

么时候不使用这种滤波方法对数据进行处理, 避

免因为飞机脱离盘旋飞行,导致实际飞行与上述

的状态转移方程不符合, 造成 Kalman 滤波发散

的问题。考虑到预测数值与测量数值的误差,即

新息 dk , 以及其方差 Ak , 应满足 P ( | dki | <

2 A k ( i , i) ) = 95�5%, 同时得到连续 2个新息数

据都超过了 2倍的均方数值的概率 P ( | dki | >

2 A k ( i , i) , | d ( k+ 1) i | > 2 A( k+ 1)( i, i ) ) =

0�2%。因此, 如果连续 2个新息数据都超过了 2

倍的均方数值, 则可以在虚警概率小于 1%的条

件下认定,飞机脱离盘旋状态。

(3) � 观测数据的野值剔除,避免因为个别异

常数据导致数据误差增大。考虑到新息数据 d k

不超过 3 倍的均方数值 A k 的概率 P ( | dki | < 3

A k ( i , i) ) = 99�75% , 因此对于新息数据 dk 超
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过3倍的均方数值 Ak , 可以认为是野值,从而加

以剔除,虚警概率小于 1%。

对于误差在 1 倍方差和 2倍方差之间的数

据,可以看作是一种中间的模糊状态。

3 � 实例分析

飞行状态: 假设盘旋半径 r 0 = 500m,稳定速

度50km/ h,观测值为 GPS接收机定位数据。当

GPS定位数据作为观测量, 在工程实现中, 考虑

到 r 0 远远大于定位误差 !x , !y , 得到盘旋半径

误差 !r 和飞机位置弧度的误差 !�为

!r = r - r 0 = ( r 0 - !x )
2
+ !y 2

- r 0 =

!x 2
+ !y2 - 2r 0!x

( r 0- !x )
2
+ !y2 + r 0

 -
2r 0!x
2r 0

= - !x

!�= arctan(
!y

r 0- !x
)  !y

r 0

� � 严格的来说, GPS 定位过程中, x , y 方向定

位误差的二次导数为零均值的平稳高斯白噪声序

列,但为了避免在状态量中出现加速分量,简化高

维的矩阵运算, 近似认为在 GPS 定位中, !x、!y

是零均值的平稳高斯白噪声序列, 则根据上面计

算的结果, !r、!�也是零均值的平稳高斯白噪声

序列。

设  u1= 25m,  u2= 0�0006rad/ s(数据来自

飞行数据统计
[ 4]

) ,  !r = 15m,  !�= 0�03rad
(GPS定位误差的统计数据, 观测日期为 2001年

8月 1日,此时 GPS 已经取消 SA 干扰[ 5, 6]
) ,可以

递推得到 Kalman滤波各次迭代的参数和方差。

盘旋半径的 Kalman 滤波系数 K k (1, 1)和盘

旋半径的方差估计 P ( 1, 1)见图 1。可见收敛后,

均方误差约为 13m。

图 1 � 盘旋半径Kalman滤波系数和盘旋半径误差估计方差

Fig�1 � Coef ficients of the Kalman filt er on radius and variances

of the radius error estimat ion

飞机盘旋弧度的 Kalman滤波系数 K k ( 2, 1)

和弧度的方差估计 P ( 2, 2)见图 2。可见收敛后,

均方误差约为 0. 013rad。

图 2 � 盘旋弧度Kalman滤波系数和盘旋弧度误差估计方差

Fig�2 � Coeff icients of the Kalman filt er on radian and variances

of the radian error estimation

� � 对一次飞行数据进行处理。首先检测飞机是

否进入稳定半径为 500m,稳定速度为 0. 032rad/ s

的定点盘旋,按照上述方法,判断进入盘旋的点为

第 465点,退出盘旋的点为第 477点,第 2次判断

进入盘旋的点为第 550点, 退出盘旋的点为 1035

点,中间有一部分为模糊段,主要是速度测量值与

估计值存在一定误差,在 1倍到 2倍的均方值内,

对应图上的位置见图 3。

图 3 � 飞机飞行模式检测结果

Fig�3 � T he result of m ode judgment on a f light

4 � 结 � 论

本文方法仍存在以下几点有待完善:

( 1)本文中假设了观测量的误差,以及导航控

制的盘旋半径稳定的误差、速度稳定的误差等都

是零均值的平稳高斯白噪声序列, 但在实际的应

用中将引入一定的误差,如何得到真实的噪声模

型, 将它们进行白噪化, 以及作相应的误差分析,

是需要进行深入研究的。

( 2)针对减少 Kalman 滤波算法计算量的方

法,提高算法在实时处理过程中的应用,可以使用

常增益的 Kalman 滤波算法, 但因此引入的误差
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也是应进行计算的。

从上述的实例中可以看出, 本文中提到的方

法可以用于判断无人直升机所处于的飞行状态,

同时能够给出处理后数据的统计误差。如果考虑

到 GPS 的实际战场可用性问题, 改用雷达测距和

测角的方法,则使用本算法将大大提高定位的准

确性,将更加具有可用价值。
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