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基于开关扩展卡尔曼滤波的姿态估计

姚若晨
（北京理工大学信息与电子学院，北京１０００８１）

摘要：针对低成本动中通系统中的姿态估计问题，提出一种开关扩展卡尔曼滤波算法。以无航向
角的姿态更新算法为基础，根据微机械陀螺和加速度计分别建立系统状态方程和测量方程。针对机
动加速度的影响，设计了三维开关扩展卡尔曼滤波方程，对载体姿态角和陀螺零偏进行实时估计。
实验结果表明，该算法能够准确估计载体姿态和陀螺零偏，姿态角估计误差小于０ ．５°，俯仰角和横滚
角估计误差的方差分别为０ ．１３０ １°和０ ．１４０ ５°，两轴陀螺零偏误差均值均小于（２ × １０ － ４）° ／ ｓ，能够满
足动中通的应用要求。
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１ 引言
动中通（ＳａｔＣｏｍ ｏｎ － ｔｈｅ － ｍｏｖｅ，ＳＯＴＭ）是基于

固定通信频段的运动中的卫星通信［１］，近年来，动中
通在恶劣通信环境（联合作战、抢险救灾等）中作用
突出，成为国内外研究的热点。为了保证在运动中
天线波束时刻对准卫星，需对载体航向和姿态进行
精确估计。当前航姿估计按成本高低可分为高成本
和低成本两类。前者是基于高精度姿态航向参考系

统（Ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ Ｈｅａｄｉｎｇ Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ Ｓｙｓｔｅｍｓ，ＡＨＲＳ）提
供的载体的航向和姿态角，虽然能够提供准确的信
息，但成本过高，严重制约了动中通的推广；后者是
使用低成本的陀螺和倾角仪（或加速度计）进行信息
融合，估计载体姿态［２］。由于陀螺存在零偏，积分后
存在漂移。传统方法采用加速度计等辅助传感器，
借助扩展卡尔曼滤波器（ＥＫＦ）和互补滤波器融合两
者信息，提高姿态估计精度，但加速度计易受机动加
速度的干扰，传统融合方法无法解决。
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本文提出了一种开关扩展卡尔曼算法进行姿态
估计。其主要思想是当载体受到机动加速度作用时
仅依靠陀螺进行姿态估计，当载体不受机动加速度
作用时通过融合陀螺和加速度计信息估计载体姿
态。通过三维开关扩展卡尔曼滤波（Ｓｗｉｔｃｈｅｄ Ｅｘ
ｔｅｎｄｅｄ Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ，ＳＥＫＦ）方程融合了陀螺和加速
度计信息，实现了载体姿态估计。最后利用实测数
据进行了仿真验证。

２ 坐标系的建立
由于天线的航向角、俯仰角和极化角都是以地

理坐标系为参考的，所以动中通测控系统忽略了车
体平动因素，认为地理系就是天线波束需要稳定的
惯性参考系。如图１所示，建立载体坐标系和地理
坐标系［３］如下。

载体坐标系ｂ：以车体的旋转中心为原点，ｘ轴
与车体的横轴重合，指向车体前进方向的右侧；ｙ轴
与车体的纵轴重合，指向车体前进方向；ｚ轴与车体
的垂直轴重合，指向车体上方。

地理坐标系ｔ：以车体的旋转中心为原点，ｘ轴
指向当地的正东方向，ｙ轴指向当地的正北方向，ｚ
轴垂直于ｘ轴、ｙ轴且构成右手直角坐标系，这个坐
标系也就是惯性器件测量的绝对参考系。

图１ 坐标系关系示意图
Ｆｉｇ．１ Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｏｆ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ

令载体的航向角为ψ，俯仰角为θ，横滚角为
φ，按照ψ→θ→φ的旋转顺序，即可得地理坐标系
到载体坐标系的旋转矩阵Ｃｂｔ［３］：

Ｃｂｔ ＝

ＣψＣφ－ ＳψＳθＳφＳψＣφ＋ ＣψＳθＳφ － ＳθＳφ
－ ＳψＣθ ＣψＣθ Ｓθ

ＣψＳφ＋ ＳψＳθＣφＳψＳφ－ ＣψＳθＣφ ＣθＣ









φ
（１）

其中，Ｓ代表正弦运算、Ｃ代表余弦运算。

３ 姿态估计和零偏估计
３ ．１ 无航向角姿态更新算法

对于动中通系统，通信卫星相对于地球是静止
的，搜索到卫星便可以得到载体航向角，初始捕获卫
星后不断进行跟踪，可以不断得到航向角度的更新，
所以在惯性器件的姿态更新过程中可以不涉及航向
角。无航向角的姿态更新算法如下。

由于Ｃｂｔ为正交阵，故Ｃ ｔｂ ＝（Ｃｂｔ）Ｔ，即

Ｃｔｂ ＝
ＣψＣφ－ ＳψＳθＳφ － ＳψＣθＣψＳφ＋ ＳψＳθＣφ
ＳψＣφ＋ ＣψＳθＳφ ＣψＣθ ＳψＳφ－ ＣψＳθＣφ

－ ＳθＳφ Ｓθ ＣθＣ







φ
（２）

令

Ｃ ｔｂ ＝

Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３
Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３
Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ









３３

（３）

式中，Ｃ３１、Ｃ３２、Ｃ３３为由陀螺积分所得俯仰角和横滚
角运算后所得值［４ － ５］。Ｃ ｔｂ可以通过如下公式进行
递推计算［６ － ９］：

Ｃ ｔｂ ＝ Ｃ ｔｂΩｂ× ＝ Ｃ ｔｂ
０ －ωｚ ωｙ
ωｚ ０ －ωｘ
－ωｙ ωｘ









０

（４）

式中，ωｘ、ωｙ、ωｚ分别为三轴陀螺测量值。
对Ｃ ｔｂ ＝ Ｃ ｔｂΩｂ×两边取转置，得：
（Ｃ ｔｂ）Ｔ ＝（Ｃ ｔｂΩｂ×）Ｔ ＝（Ωｂ×）Ｔ（Ｃ ｔｂ）Ｔ （５）

因为Ｃ ｔｂ、Ｃ ｔｂ均为正交阵，所以Ｃ ｂｔ ＝（Ωｂ×）ＴＣｂｔ，即
Ｃ１１ Ｃ２１ Ｃ３１
Ｃ１２ Ｃ２２ Ｃ３２
Ｃ１３ Ｃ２３ Ｃ









３３
＝

０ ωｚ －ωｙ
－ωｚ ０ ωｘ
ωｙ －ωｘ









０

Ｃ１１ Ｃ２１ Ｃ３１
Ｃ１２ Ｃ２２ Ｃ３２
Ｃ１３ Ｃ２３ Ｃ









３３
（６）

由Ｃ ｔｂ第三行元素Ｃ３１、Ｃ３２、Ｃ３３可求出θ、φ。取
Ｃ ｔｂ、Ｃ ｔｂ的第三行，可得仅包含θ、φ的递推公式为

Ｃ３１
Ｃ３２
Ｃ









３３

＝

０ ωｚ －ωｙ
－ωｚ ０ ωｘ
ωｙ －ωｘ









０

Ｃ３１
Ｃ３２
Ｃ









３３

（７）

式中，Ｃ３１ ＝ － ｃｏｓθｓｉｎφ，Ｃ３２ ＝ ｓｉｎθ，Ｃ３３ ＝ ｃｏｓθｃｏｓφ。
由此可通过解算Ｃ３１、Ｃ３２、Ｃ３３求出θ、φ。
３ ．２ 系统方程建立
３ ．２ ．１ 状态方程

定义Ｘｋ ＝［Ｃｇ３１ Ｃｇ３２ Ｃｇ３３］Ｔ为状态向量，式中
Ｃｇ３１、Ｃｇ３２、Ｃｇ３３为由陀螺积分所得俯仰角和横滚角运
算后所得值。无航向角姿态估计算法的递推公式为
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Ｃｇ３１
Ｃｇ３２
Ｃｇ











３３

＝

０ ωｚ －ωｙ
－ωｚ ０ ωｘ
ωｙ －ωｘ









０

Ｃｇ３１
Ｃｇ３２
Ｃｇ











３３

（８）

令

ｆｋ，ｋ － １ ＝

０ ωｚ －ωｙ
－ωｚ ０ ωｘ
ωｙ －ωｘ









０

（９）

则
Ｘｋ ＝ ｆｋ，ｋ － １Ｘｋ － １ （１０）

上式经积分即可得到陀螺测量的角度递推公式：
Ｘｋ ＝ Ｆｋ，ｋ － １Ｘｋ － １ （１１）

当积分周期ｔ比较短时，状态转移矩阵Ｆｋ，ｋ － １
＝ ｅ ｔｆｋ，ｋ － １，上式即为ＳＥＫＦ状态方程。
３ ．２ ．２ 测量方程

由加速度计估计的俯仰角θ、横滚角φ也可以
得到Ｃ３１、Ｃ３２、Ｃ３３：

Ｃ３１ ＝ － ｓｉｎφ·ｃｏｓθ
Ｃ３２ ＝ ｓｉｎθ
Ｃ３３ ＝ ｃｏｓθ·ｃｏｓ

{
φ

（１２）

取测量向量Ｙｋ ＝［Ｃａ３１ Ｃａ３２ Ｃａ３３］Ｔ，式中Ｃａ３１、Ｃａ３２、Ｃａ３３
为由加速度计估计的俯仰角、横滚角运算后所得值。

令

Ｙｋ ＝
１ ０ ０
０ １ ０









０ ０ １

Ｃａ３１
Ｃａ３２
Ｃａ











３３

（１３）

即
Ｙｋ ＝ ＩＸｋ （１４）

上式即为ＳＥＫＦ测量方程。
３ ．３ ＳＥＫＦ算法

设一离散非线性系统满足
Ｘｋ ＝ ｆ（Ｘｋ － １，ｋ － １）＋ Ｗｋ － １
Ｙｋ ＝ ｈ（Ｘｋ，ｋ）＋ Ｖｋ （１５）

式中，Ｘｋ为状态向量，ｆ（·）为非线性状态转移矩阵
函数，Ｙｋ为观测向量，ｈ（·）为非线性测量矩阵函数，
Ｗｋ ～ Ｎ（０，Ｑ）为系统噪声序列，Ｖｋ ～ Ｎ（０，Ｒ）为测
量噪声序列。ＥＫＦ算法步骤如下。

（１）求雅克比阵
ｋ ＝ｆ（Ｘｋ）Ｘｋ ｘ ＝ ｘ^ｋ

（１６）

ψｋ ＝ｈ
（Ｘｋ）
Ｘｋ ｘ ＝ ｘ^ｋ

（１７）

（２）计算一步预测估计值Ｘｋ，ｋ － １
Ｘｋ，ｋ － １ ＝ ｆ（Ｘｋ － １，ｋ － １） （１８）

（３）计算未考虑噪声均方误差阵Ｐｋ，ｋ － １
Ｐｋ，ｋ － １ ＝ｋＰｋ － １，ｋ － １Ｔｋ ＋ Ｑ （１９）

（４）计算增益矩阵Ｈ
Ｈ ＝ Ｐｋ，ｋ － １ψＴｋ （ψｋ Ｐｋ，ｋ － １ψＴｋ ＋ Ｒ）－ １ （２０）

（５）计算滤波估计值Ｘｋ，ｋ
Ｘｋ，ｋ ＝ Ｘｋ，ｋ － １ ＋ Ｈ（Ｙ －ψｋｋ Ｘｋ，ｋ － １） （２１）

（６）计算滤波器的均方误差阵Ｐｋ，ｋ
Ｐｋ，ｋ ＝（Ｉ － Ｈψｋ）Ｐｋ，ｋ － １ （２２）

ＥＫＦ算法的原理是将状态方程和量测方程中的
非线性部分用Ｔａｙｌｏｒ级数展开并略去非线性项，之
后再按照卡尔曼滤波的方法进行运算［１０ － １２］。当载
体受到机动加速度作用时，由加速度计得到的测量
值完全不可信，此时只能通过状态方程来进行估计。
因此，设计了开关扩展卡尔曼滤波算法来处理此问
题。ＳＥＫＦ算法的状态方程和测量方程模型与ＥＫＦ算
法相同，ＳＥＫＦ算法和ＥＫＦ算法的区别在于ＳＥＫＦ算
法在判断测量值不准确时，令增益矩阵Ｈ ＝ ０，仅依靠
状态方程进行估计。ＳＥＫＦ算法中的开关判断条件需
要根据实际情况来选取，门限值的设定需要经过多次
实验来确定。其算法的流程图如图２所示。

图２ ＳＥＫＦ算法流程图
Ｆｉｇ．２ Ｔｈｅ ｆｏｌｗｃｈａｒｔ ｏｆ ＳＥＫＦ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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考虑到加速度计往往受到向心和径向两种非重
力加速度的影响，这里载体受非重力加速度的判断
条件为

｜ωｚ ｜ ＞ ａ（条件１）
｜ ａ２ｘ ＋ ａ２ｙ ＋ ａ２槡 ｚ － １ ｜ ＞ ｂ（条件２{ ）

（２３）

其中，ａｘ、ａｙ、ａｚ分别代表三轴加速度计输出值；ωｚ
为ｚ轴陀螺输出值；ａ、ｂ为两个门限值，需要根据实
际情况设定。条件１用于判断载体转弯时ｘ轴加速
度计受到向心加速度的影响，条件２用于判断载体
受到线加速度的影响。当机动加速度发生时，ＳＥＫＦ
切换到仅依靠陀螺积分得到载体姿态角，抑制非重
力加速度的影响。

经过滤波后，能够得到Ｃ３１、Ｃ３２、Ｃ３３的估计值
Ｃ^３１、^Ｃ３２、^Ｃ３３，由此能够求出载体俯仰角和横滚角的
估计值^θ、^φ：

θ^＝ ａｒｃｓｉｎ（^Ｃ３２）
φ^＝ ａｒｃｔａｎ（－ Ｃ^３１ ／ Ｃ^３３{ ）

得到载体姿态角估计值ψ、θ、φ后，以载体姿态
角估计值为参考，对三轴陀螺零偏进行估计。由欧
拉角公式

ψ
θ










φ
＝
ｓｉｎφｓｅｃθ０ － ｃｏｓφｓｅｃθ
ｃｏｓφ ０ ｓｉｎφ
ｓｉｎφｔａｎθ１ － ｃｏｓφｔａｎ









θ

ωｘ
ωｙ
ω









ｚ

（２４）

得
ω^ｘ ＝ ψ·ｃｏｓθ·ｓｉｎφ＋ θ·ｃｏｓφ
ω^ｙ ＝ φ－ ψ·ｃｏｓθ·ｔａｎθ
ω^ｚ ＝ θ·ｓｉｎφ－ ψ·ｃｏｓθ·ｃｏｓ

{
φ

（２５）

式中，^ωｘ、^ωｙ、^ωｚ为由３个姿态角估计的陀螺输出。
上式中，航向角误差在ｘ、ｙ轴陀螺误差的计算

式中分别为Δψ·ｃｏｓθ·ｓｉｎφ和Δψ·ｃｏｓθ·ｔａｎθ，对于动
中通系统，载体的俯仰角和横滚角通常在５°以内，
ｓｉｎφ和ｔａｎθ均为一阶无穷小量，故舍去航向角误差
在ｘ、ｙ轴陀螺误差计算式中的分量，由此能够得到
两轴陀螺误差计算公式为

Δωｙ≈Δφ
Δωｘ≈Δθ·ｃｏｓ{ φ

（２６）

４ 实验数据处理及分析
为验证姿态估计算法，将ＸＷ － ＡＤＵ７６１２和ＸＷ

－ ＡＤＵ５２２０同轴安装于汽车顶端进行行车实验。
ＸＷ－ ＡＤＵ７６１２是由星网宇达科技公司研制的光纤
航姿系统，可以给出被测对象精确的姿态角（方位、
俯仰和横滚角），其方位角精度为０１°，俯仰角和横
滚角的精度静态时达００５°，动态时可达０１°。ＸＷ
－ ＡＤＵ５２２０作为低成本惯性测量单元，以１００ Ｈｚ输
出三轴陀螺和三轴加速度计数据。实验中以光纤航
姿系统ＸＷ － ＡＤＵ７６１２给出的姿态角为参考，将微
机械惯性测量单元ＸＷ － ＡＤＵ５２２０输出的三轴陀螺
和三轴加速度计数据进行融合，将得到载体姿态角
与参考值进行比较。

图３ 实验装置
Ｆｉｇ．３ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

实验中，行车围绕环形操场进行运动，包含了转
弯和加减速运动。图４为陀螺和加速度计估计姿态
角，图５为ＥＫＦ和ＳＥＫＦ估计姿态角，图６为ＳＥＫＦ
估计姿态角误差，图７为陀螺零偏估计结果。

从图４中可以看出，陀螺零偏导致陀螺输出角
不断积累误差，陀螺误差角近似为线性增长，加速度
计受到非重力加速度影响时，会导致输出角产生较
大误差，两者均不能单独使用来进行航姿估计。

图４ 陀螺和加速度计估计姿态角
Ｆｉｇ．４ Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｇｙｒｏｓ ａｎｄ ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ
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第５２卷 姚若晨：基于开关扩展卡尔曼滤波的姿态估计 第５期



从图５和图６中可以看出，ＥＫＦ算法在载体受
到机动加速度作用时不能准确估计载体姿态，误差
角最大值为４°；ＳＥＫＦ算法能够准确估计载体姿态，
姿态角的估计误差最大值均小于０ ．５°。两种算法结
果比较如表１所示。

图５ ＥＫＦ和ＳＥＫＦ估计姿态角
Ｆｉｇ．５ Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ａｎｇｌｅ ｏｆ ＥＫＦ ａｎｄ ＳＥＫＦ

图６ ＳＥＫＦ估计姿态角误差
Ｆｉｇ．６ Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ａｎｇｌｅ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ＳＥＫＦ

图７ 陀螺零偏估计结果
Ｆｉｇ．７ Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ｇｙｒｏｓ′ ｂｉａｓ

表１ ＥＫＦ与ＳＥＫＦ误差角结果
Ｔａｂｌｅ １ Ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ａｎｇｌｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ＥＫＦ ａｎｄ ＳＥＫＦ

算法 俯仰角误差
均值／（°） 方差／（°）

横滚角误差
均值／（°） 方差／（°）

ＥＫＦ ０．０２５ ９ ０．４３９ ５ － ０．３９５ ４ ０．８７５ ６

ＳＥＫＦ ０．０７０ ２ ０．１３０ １ ０．１７０ ２ ０．１４０ ５

由ＸＷ－ ＡＤＵ７６１２给出的参考姿态角能够得到
实验中陀螺的零偏均值，将所估计的零偏均值与参

考零偏均值进行比较能够得到所估计陀螺零偏的误
差。实验中，ｘ轴陀螺零偏为－ ０．０８１ ８ ° ／ ｓ，ｙ轴陀
螺零偏为０ ．０５２ ９ ° ／ ｓ。两轴陀螺零偏误差均值为ｘ
轴（５．０４ × １０－ ５）° ／ ｓ、ｙ轴（－ ３９７ × １０－ ５）° ／ ｓ，均小于
（２ × １０－ ４）° ／ ｓ，证明该算法能够准确估计陀螺零偏。

５ 结论
本文通过开关扩展卡尔曼姿态估计算法融合微

机械陀螺和加速度计信息，避免了非重力加速度对
姿态估计的影响，得到了较为精确的姿态角和两轴
陀螺零偏。实验中，姿态角的估计误差控制在０ ． ５°
以内，俯仰角和横滚角估计误差的方差分别为
０ ．１３０ １°和０ ．１４０ ５°，两轴陀螺零偏误差均值均小于
（２ × １０ － ４）° ／ ｓ，能够满足动中通的应用要求。下一
步应对开关判断条件进行研究，使开关判断条件能
够更加准确地判断载体运动状态。
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