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采用自适应简化不确定性卡尔曼滤波算法的飞行器导航控制方案


张恒浩
（中国运载火箭技术研究院 研究发展中心，北京　１０００７６）

摘　要：针对飞行器绕本体轴高速旋转的飞行过程出现的严重耦合干扰问题和大角加速度和大角速度
测量问题，提出了一种自适应简化不确定性卡尔曼滤波算法。该算法使用超球面分布采样点和线性转移等

方法简化算法采样计算和采样点的权值计算，提高算法效率；利用模型噪声和线性方程，通过一步预测进行

自适应设计，计算滤波值和误差方差矩阵；使用次优噪声估计器推算过程噪声；对过程噪声进行正定判定，防

止算法发散。仿真结果表明，这一改进的自适应简化不确定性卡尔曼滤波算法能够有效减少滚转角解算误

差和耦合干扰，提高飞行器着陆点的精度。
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　　飞行器在飞行过程中可以通过绕其纵轴进行
周期性旋转来解决产品加工过程中结构和气动的

不对称性、偏心误差对落点精度的影响和飞行器

静不定等问题。得益于这些优点，飞行器飞行时

的自旋控制得到广泛应用。但是飞行器本体自旋

运动在解决上述问题的同时，也给飞行器的俯仰

通道和偏航通道带来严重的耦合问题。高速自旋

给飞行器本体引入了大角加速度和大角速度，需

要对飞行器导航和控制系统提出新的设计要求。

现阶段国内外解决飞行器高速自旋耦合问题

时主要采用无陀螺捷联惯性导航系统以及加速度

计的量测系统进行解算。目前工程上主要使用无

迹卡尔曼滤波（ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）算
法解算飞行器本体的角加速度和角速度。但是本

文研究的飞行器要求发射方式不受发射位置、发

射姿态等约束条件限制，同时需要保证随时快速

发射。ＵＫＦ算法只在一定发射位置和发射姿态
条件范围内有效。为解决这一问题，在 ＵＫＦ算法
基础上进行改进，加入预先优化校正解算，形成不

确定性卡尔曼滤波（ＵｎｃｅｒｔａｉｎｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，
ＵｎＫＦ）算法。ＵｎＫＦ算法可以确保飞行器发射
条件不受限制，但是当飞行器本体自旋速度变快

时，为保证角加速度和角速度的测量准确性，量测

系统的结构会越来越复杂，导致解算算法复杂并

延长计算时间。同时，量测结构的复杂性导致滤

波算法的状态矩阵、量测矩阵的设计及噪声统计

特征产生不确定性，从而产生发散现象，影响 Ｕｎ
ＫＦ算法的效率和准确性。现阶段客户使用的飞
行器采用 ＵｎＫＦ算法可以保证在任意情况下发
射后一段时间内飞行器飞行轨迹和飞行姿态正

 收稿日期：２０１７－０９－１３
基金项目：国家部委基金资助项目（２５０５０１０３０２０２）
作者简介：张恒浩（１９８２—），男，河北石家庄人，高级工程师，博士，Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｈｅｎｇｈａｏ１９８２＠１６３．ｃｏｍ



国 防 科 技 大 学 学 报 第４０卷

确，但是在客户要求的全程飞行距离内无法保证

着陆精度或者无法以正确姿势着陆的飞行器实际

飞行失败率大约为１５％，半实物仿真过程的失败
率为９％～１０％。

针对上述工程中出现的问题，本文提出一种

自适应简化不确定性卡尔曼滤波（Ａｄａｐｔｉｖｅ
ＳｉｍｐｌｅＵｎｃｅｒｔａｉｎｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＡＳＵＫＦ）算法。

１　模型设计

飞行器在飞行过程中需要自身进行快速旋转

来保持姿态稳定，后面将需要自身进行快速旋转

来保持飞行过程中姿态稳定的飞行器简称为旋转

飞行器。安装在旋转飞行器上的惯性测量元件需

要通过相关的滤波算法提高角速度的解算精度。

整个计算过程需要建立完整的状态方程和量测方

程，并给出系统噪声的解决方法，然后解算飞行器

的角速度信息，为其稳定飞行提供相关数据。本

节主要设计两个 ＡＳＵＫＦ算法应用时需要使用的
模型：角速度计算模型、噪声优化估计模型。

１．１　角速度计算模型

角速度的计算是所有旋转飞行器稳态飞行的

关键因素。下面建立角速度计算的基础状态

方程。

设旋转飞行器本体的角加速度为 ωｋ，ωｋ是
一组随机变量。飞行器在飞行过程中惯性测量元

件的采样时间间隔设为 Ｔ，受到的干扰噪声为高
斯白噪声 ｗｋ，ｗｋ＝［ｗｘ，ｋ ｗｙ，ｋ ｗｚ，ｋ］

Ｔ，建立方程

组（１）。
ωｋ＝ωｋ－１＋Ｔωｋ－１
ωｋ＝ωｋ－１＋Ｔｗｋ{

－１

（１）

其中：ωｋ为 ｋ时刻旋转飞行器自身的角速度；
ωｋ＝［ωｘ，ｋ ωｙ，ｋ ωｚ，ｋ］

Ｔ；ωｋ为 ｋ时刻旋转飞行

器自身的角加速度，ωｋ＝［ωｘ，ｋ ωｙ，ｋ ωｚ，ｋ］Ｔ。角
速度和角加速度的下标ｘ、ｙ、ｚ分别表示这些矢量
在弹体坐标系中投影到 Ｘ、Ｙ、Ｚ三个轴的代数分
量。Ｘ轴与弹体纵轴重合，指向飞行器前方为正；
Ｙ轴位于弹体纵向对称面内与 Ｘ轴重合，指向上
为正；Ｚ轴垂直于 ＸＯＹ平面，方向由右手定则
确定。

将角速度和角加速度变量合在一个向量 ｘ
中，即 ｘ＝［ωｘ，ｋ ωｙ，ｋ ωｚ，ｋ ωｘ，ｋ ωｙ，ｋ ωｚ，ｋ］Ｔ。
将ｘ作为旋转飞行器角速度模型中的状态变量向
量，建立旋转飞行器的角速度状态方程：

ｘｋ＝Φｘｋ－１＋Γ０ｗｋ－１ （２）
式中，Φ为状态矩阵，Γ０为量测矩阵，具体数

据为：

Φ＝

１ ０ ０ Ｔ ０ ０
０ １ ０ ０ Ｔ ０
０ ０ １ ０ ０ Ｔ
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０

















０ ０ ０ ０ ０ １

，Γ０＝

０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０
Ｔ ０ ０
０ Ｔ ０
０ ０

















Ｔ

。

高斯白噪声ｗｋ的计算如式（３）所示。
Ｅ（ｗｋ）＝ｑｋ
Ｅ（ｗｋｗ

Ｔ
ｊ）＝Ｑｋδ{

ｋｊ

（３）

其中，Ｑｋ为半正定对称矩阵，δｋｊ为 ｋｏｒｅｎｅｃｋｅｒδ函
数，Ｅ为期望值，ｑｋ为期望向量矩阵的第 ｋ个
向量。

因为如式（２）所示的状态方程是建立在物理
运动的基础之上的，具有通用性。式（２）计算得
到的输出变量是旋转飞行器的角速度和角加速

度。飞行器上的惯性测量元件不能直接提供角速

度和角加速度，只能提供角速度和角加速度的相

关函数。式（２）计算得到的角速度和角加速度信
息需要作为量测量建立量测方程，量测方程表达

式如式（４）所示。
ｚｋ＝ｈ（ｘｋ）＋ｖｋ （４）

式（４），ｈ（ｘｋ）为ｋ时刻惯性测量元件输出的角速
度函数，ｖｋ为ｋ时刻的量测噪声，ｘｋ为状态变量，
ｚｋ为观测变量。

方程组（５）为量测噪声的统计特性计算表
达式。

Ｅ［ｖｋ］＝ｑｋ
Ｅ［ｖｋｖ

Ｔ
ｊ］＝Ｒｋδ{

ｋｊ

（５）

其中，Ｒｋ为正定对称矩阵。所有工程应用惯性测
量系统的量测噪声统计特性都可以使用式（５）进
行计算。

现阶段工程应用的所有惯性测量元件工作时

的量测方程均可以写成式（４）形式。量测方程中
ｈ（ｘｋ）函数的所有种类惯性测量器件的表达如
式（６）所示。
ｈ６（ｘｋ）＝［ωｘ，ｋ ωｙ，ｋ ωｚ，ｋ］Ｔ

ｈ９（ｘｋ）＝［ωｘ，ｋωｙ，ｋ　ωｘ，ｋωｚ，ｋ　ωｙ，ｋωｚ，ｋ　ωｘ，ｋ
　　　　ωｙ，ｋ　ωｚ，ｋ］

Ｔ

ｈ１２（ｘｋ）＝［ω
２
ｘ，ｋ　ω

２
ｙ，ｋ　ω

２
ｚ，ｋ　ωｘ，ｋωｙ，ｋ　ωｘ，ｋωｚ，ｋ

　　　　 ωｙ，ｋωｚ，ｋ　ωｘ，ｋ　ωｙ，ｋ　ωｚ，ｋ］

ｈ５（ｘｋ）＝ω
２
ｘ，















ｋ

（６）
方程组（６）涵盖了现阶段所有工程应用常用

的惯性测量系统的量测方程ｈ（ｘｋ）函数的表达形

·２４１·
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式。方程组（６）中，第一个公式表示六加速度计
量测方程的ｈ（ｘｋ）函数；第二个公式表示九加速
度计量测方程的 ｈ（ｘｋ）函数；第三个公式表示十
二加速度计量测方程的 ｈ（ｘｋ）函数；第四个公式
表示五加速度计加双陀螺的惯性测量系统量测方

程的ｈ（ｘｋ）函数。由于旋转飞行器的角加速度在
飞行过程中非线性变化，六加速度计无法满足角

速度解算的相关要求。其余三种惯性测量系统的

量测方程是非线性方程，工作过程中可以满足旋

转飞行器角速度解算的精度要求。在工程实际应

用中使用五加速度计加双陀螺的惯性测量系统。

五加速度计加双陀螺惯性测量系统的具体结构如

图１所示。图中，Ｆ１、Ｆ２、Ｆ３为位置安装向量，Ｆ４、
Ｆ５为敏感方向向量。

图１　五加速度计加双陀螺惯性测量系统构型图
Ｆｉｇ．１　Ｉｎｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅｓｙｓｔｅｍｏｆｆｉｖｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓ

ａｎｄｄｏｕｂｌｅｐｅｇｔｏｐｓ

１．２　噪声优化估计模型

工程应用中，滤波发散的一个重要原因是噪

声统计估计特性的不准确。由于旋转飞行器在工

作过程中量测噪声已知，只需要求解过程噪声，可

采用工程师 Ｓａｇｅ和 Ｈｕｓａ设计的最大后验概率
（ＭａｘｉｍｕｍＡＰｏｓｔｅｒｉｏｒｉ，ＭＡＰ）次优噪声估计器
（下文简称 ＳＨＭＡＰ次优噪声估计器）。该噪声
估计器原理简单、实时解算效果高。当系统噪声

和量测噪声有一个已知时，采用该噪声估计器可

以精确得到另一个噪声的精确信息。

对状态方程（２）中的过程噪声进行最优估
计，如式（７）所示。

　

Γ^ｑｋ ＝
１
ｋ∑

ｋ

ｊ＝１
［^ｘｊｋ－Φｘ^ｊ－１ ｋ］

ΓＱ
＾
ｋΓ
Ｔ ＝１ｋ∑

ｋ

ｊ＝１
［（^ｘｊｋ－Φｘ^ｊ－１ ｋ－ｑ^ｋ）

　　　　（^ｘｊｋ－Φｘ^ｊ－１ ｋ－ｑ^ｋ）
Ｔ













］

（７）

其中，^ｑｋ为期望向量矩阵第 ｋ个向量的量测
值，Γ为无迹变换协方差矩阵，^ｘｊｋ为 ｋ时刻第 ｊ
个ｓｉｇｍａ采样点向量。

方程组（７）涉及的最优噪声估计算法要求在
旋转飞行器的整个工作过程中，滤波状态必须保

持全平滑状态，并进行线性计算。这样导致整个

计算过程过于复杂，无法应用到旋转飞行器上，必

须进行改进处理。ＳＨＭＡＰ次优噪声估计器通
过将滤波的估计计算值和一步预测值代替原有优

化算法要求的全平滑值，如式（８）所示。

Γ^ｑｋ ＝
１
ｋ∑

ｋ

ｊ＝１
［（ｋ－１）Γ^ｑｋ－１＋ｘ^ｋ－Φｘ^ｋ－１］

ΓＱ
＾
ｋΓ
Ｔ ＝１ｋ［（ｋ－１）ΓＱ

＾
ｋ－１Γ

Ｔ＋Ｋｋ珓ｚｋ珓ｚ
Ｔ
ｋＫ
Ｔ
ｋ＋

　　　　Ｐｋ－ΦＰｋ－１Φ
Ｔ










］

（８）
旋转飞行器的噪声是时变噪声，ＳＨＭＡＰ次

优噪声估计器在计算过程中重点提升时间近点的

数据作用，削弱时间远点的数据作用。在计算旋

转飞行器系统过程噪声的均值和方差的过程中，

ＳＨＭＡＰ次优噪声估计器引入遗忘因子 ｄｋ，其计
算过程如式（９）所示，遗忘因子的计算公式如
式（１０）所示。

Γ^ｑｋ＝（１－ｄｋ）Γ^ｑｋ－１＋ｄｋ（^ｘｋ－Φｘ^ｋ－１）

ΓＱ
＾
ｋΓ
Ｔ＝（１－ｄｋ）ΓＱ

＾
ｋ－１Γ

Ｔ＋

　　 　　ｄｋ［Ｋｋ珓ｚｋ珓ｚ
Ｔ
ｋＫ
Ｔ
ｋ＋Ｐｋ－ΦＰｋ－１Φ

Ｔ
{

］

（９）

ｄｋ＝
１－ｂ
１－ｂｋ＋１

　０．９５＜ｂ＜０．９９ （１０）

方程组（９）所示的 ＳＨＭＡＰ次优噪声估计
器是无偏估计器，但是方程组（９）中第二个方程
中虽然通过减法运算保证了噪声优化器的无偏

性，却牺牲了 Ｑ＾ｋ的正定性。所以在 ＳＨＭＡＰ次

优噪声估计器中引入对 Ｑ＾ｋ的正定判据。当 Ｑ
＾
ｋ

是半正定矩阵时，ＳＨＭＡＰ次优噪声估计器采用

方程组（９）进行计算；当 Ｑ＾ｋ不是半正定矩阵时，
ＳＨＭＡＰ次优噪声估计器采用方程组（１１）进行
计算。

　
Γ^ｑｋ＝（１－ｄｋ）Γ^ｑｋ－１＋ｄｋ（^ｘｋ－Φｘ^ｋ－１）

ΓＱ
＾
ｋΓ
Ｔ＝ΓＱ

＾
ｋ－１Γ

Ｔ－ｄｋ（Ｐｋ－ΦＰｋ－１Φ
Ｔ{ ）
（１１）

２　方案设计

飞行器的导航控制方案需要先测量角速度相

关信息，然后通过角速度解算加速度，进而实现对

飞行器导航和姿态的控制。因此，飞行器在高速

·３４１·
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旋转过程中保持姿态稳定的导航控制方案的核心

是需要研究一种兼顾精度与效率的角速度解算方

法。飞行器导航控制方案重点针对 ＵｎＫＦ算法
的缺点，设计 ＡＳＵＫＦ算法。之后，设计加速度计
解算方法，从而获得角速度和加速度相关数据，进

一步推导得出飞行器的位置、姿态、速度等相关

信息。

ＵｎＫＦ算法在进行角速度解算时，当飞行器
绕本体轴转速较高时，由于滤波算法结构复杂，状

态矩阵、量测矩阵等无法全程满足正定性要求，可

能导致计算结果发散。同时，算法结构复杂，计算

时间过多，无法满足工程应用对计算时间的要求。

ＡＳＵＫＦ算法主要解决飞行器高速自旋状态下出
现的上述问题。

ＡＳＵＫＦ算法通过改变采样策略以及控制状
态变量的增广维数来提高旋转飞行器角速度解算

的效率。

ＡＳＵＫＦ算法引入一种超球面分布采样方式
对计算过程中采样点进行采样，通过超球面分布

采样控制采样点的个数改进采样策略，从而大幅

度提高算法效率。利用旋转飞行器系统模型自身

的噪声特点和方程的线性特点进行自适应改进，

确保其精度，从而满足旋转飞行器工作时的精度

要求和效率要求。

如前所述，假设旋转飞行器的随机变量为 ｎ
维，使用超球面分布的采样点策略：设计一个超球

面，其原点为随机状态变量的均值，在球面上任意

取ｎ＋１个等权值的 Ｓｉｇｍａ点。这些等权值的
Ｓｉｇｍａ点可以近似描述随机变量的状态概率分
布。这样状态的均值点加上在超球面上取到的

ｎ＋１个采样点组成ｎ＋２个不确定性变换采样点。
超球面分布采样算法的步骤如下所示。

步骤１：设定初始权值Ｗ０的范围：０≤Ｗ０≤１。
步骤２：根据式（１２）计算权值 Ｗｉ的具体

数值。

Ｗｉ＝
１－Ｗ０
ｉ＋１　ｉ＝１，２，…，ｎ＋１ （１２）

步骤３：设ｊ维空间中第 ｉ个采样点为 ｅｊｉ，同
时给出初始化的向量序列，如式（１３）所示。

ｅ１０＝０

ｅ１１＝－１／２Ｗ槡 １

ｅ１２＝１／２Ｗ槡
{

１

（１３）

　　步骤４：得到初始值后，ｅｊｉ的计算过程如
式（１４）所示。

ｅｊｉ＝

ｅｊ－１０[ ]０ 　ｉ＝０

ｅｊ－１ｉ

－１／ｊ（ｊ＋１）Ｗ槡
[ ]

ｊ

　ｉ＝１，２，…，ｊ

０ｊ－１

ｊ／ｊ（ｊ＋１）Ｗ槡
[ ]

ｊ

　ｉ＝ｊ















 ＋１

（１４）

其中，ｊ维零向量用０ｊ表示。
因为标准的正态分布的 Ｓｉｇｍａ集合可以通过

变换表示为任意正态分布的 Ｓｉｇｍａ集合，所以具
有正态分布的ｎ维随机变量ｘ采用超球面采样算
法时，设其均值是珔ｘ，均方差是Ｐｘｘ，其Ｓｉｇｍａ点在ｉ
时刻采样的概率为：

χｎｉ＝珔ｘ＋ Ｐ槡 ｘｘｅ
ｎ
ｉ　ｉ＝０，１，…，ｎ＋１ （１５）

由式（２）和式（４）组成的旋转飞行器系统模
型中，状态向量维数用 ｎｘ表示，过程噪声向量维
数用ｎｗ表示，量测噪声向量维数用 ｎｖ表示。使
用不确定变换在超球面进行采样，预测旋转飞行

器的状态变量后对状态向量的维数进行增广控

制，将增广后的状态向量维数设为 ｎａ，其大小为
原来状态向量维数和过程噪声向量维数之和，如

式（１６）所示。增广后状态变量 ｘａｋ和对应的方差

Ｐａｋ如方程组（１７）所示。

ｎａ＝ｎｘ＋ｎｗ （１６）

ｘａｋ＝
ｘｋ
ｗ[ ]
ｋ

Ｐａｋ＝
Ｐｋ ０

０ Ｑ[ ]










ｋ

（１７）

对状态向量的维数进行增广控制后，系统模

型的状态向量使用超球面分布采样方法，将

式（１６）、式（１７）代入式（１４）、式（１５），得到扩展
后的采样点向量序列ｅｎａｉ。

ｅｎａｉ ＝
０ｎｘ Ｅｘ ０ｎｘ×ｎｗ
０ｎｗ ［ｅｗ］ｎｘ＋１ Ｅ[ ]

ｗ

（１８）

式中：Ｅｘ是增广前状态采样序列，Ｅｘ中没有包含
均值点；向量ｅｗ和矩阵 Ｅｗ通过方程组（１９）计算
得到。
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ｅｗ＝ － １
（ｎｘ＋１）（ｎｘ＋２）Ｗ槡 １

… － １
（ｎｘ＋ｎｗ）（ｎｘ＋ｎｗ＋１）Ｗ槡

[ ]
１

Ｅｗ＝

ｎｘ＋１
（ｎｘ＋１）（ｎｘ＋２槡 ）

０ … ０

－ １
（ｎｘ＋２）（ｎｘ＋３槡 ）

ｎｘ＋２
（ｎｘ＋２）（ｎｘ＋３槡 ）

… ０

   

－ １
（ｎｘ＋ｎｗ）（ｎｘ＋ｎｗ＋１槡 ）

－ １
（ｎｘ＋ｎｗ）（ｎｘ＋ｎｗ＋１槡 ）

…
ｎｘ＋ｎｗ

（ｎｘ＋ｎｗ）（ｎｘ＋ｎｗ＋１槡









































）

（１９）
　　在 ｋ－１时刻，等权值的 Ｓｉｇｍａ采样点共有
ｎａ＋２个，具体数据通过式（２０）计算得到。

χａｋ－１＝
ｘ^ｋ－１ ［^ｘｋ－１］ｎｘ＋１＋ Ｐｋ槡 －１Ｅｘ ［^ｘｋ－１］ｎｗ

ｑｋ－１ ［ｑｋ－１］ｎｘ＋１＋ Ｑｋ槡 －１［ｅｗ］ｎｘ＋１ ［ｑｋ－１］ｎｗ＋ Ｑｋ槡 －１Ｅ[ ]
ｗ

（２０）
对矩阵 χａｋ－１进行分块处理，从第 １行到第

ｎｘ行设为 χ
ｘ
ｋ－１矩阵，从第 ｎｘ＋１行到第 ｎ

ａ行

设为 χｗｋ－１矩 阵。则 矩 阵 χａｋ－１可 表 述 为

［（χｘｋ－１）
Ｔ （χｗｋ－１）

Ｔ
］Ｔ。将式（１９）代入式（２０），得

到Ｓｉｇｍａ点的一步预测值。

χｘ（ａ）ｉ，ｋ ｋ－１＝

Φ^ｘｋ－１＋Γｑｋ－１　　　　　ｉ＝０

Φχｘｉ，ｋ－１＋Γｑｋ－１＋Γχ
ｗ
ｉ，ｋ－１　ｉ＝１，…，ｎｘ＋１

Φχｘｋ－１＋Γｑｋ－１＋Γχ
ｗ
ｉ，ｋ－１ ｉ＝ｎｘ＋２，…，ｎ

ａ{
＋１

（２１）

将式（２１）代入式（２），得到状态预测值 ｘ^ｋ ｋ－１。

ｘ^ｋ ｋ－１＝∑
ｎａ＋１

ｉ＝０
Ｗｉχ

ｘ（ａ）
ｉ，ｋ ｋ－１＝Φｘ^ｋ－１＋Γｑｋ－１ （２２）

从而得到一步预测方差阵Ｐｋ ｋ－１。

Ｐｋ ｋ－１＝∑
ｎａ＋１

ｉ＝０
Ｗｉ（χ

ｘ（ａ）
ｉ，ｋ ｋ－１－^ｘｋ ｋ－１）（χ

ｘ（ａ）
ｉ，ｋ ｋ－１－^ｘｋ ｋ－１）

Ｔ

　　　＝Φｘ^ｋ－１Φ
Ｔ＋Γｑｋ－１Γ

Ｔ （２３）
当维数增广后，设量测噪声维数为ｎｂ，大小为

ｎｘ＋ｎｖ。维数增广后，通过超球面采样得到的状态
变量采样序列用分块矩阵表示，如式（２４）所示。

ｅｎｂｉ ＝
０ｎｘ Ｅｘ ０ｎｘ×ｎｖ
０ｎｖ ［ｅｖ］ｎｘ＋１ Ｅ[ ]

ｖ

（２４）

式中：Ｅｘ是增广前的状态采样序列，Ｅｘ中没有包
含均值点；ｅｖ和Ｅｖ通过方程组（２５）得到。

ｅｖ＝ － １
（ｎｘ＋１）（ｎｘ＋２）Ｗ槡 １

… － １
（ｎｘ＋ｎｖ）（ｎｘ＋ｎｖ＋１）Ｗ槡

[ ]
１

Ｅｖ＝

ｎｘ＋１
（ｎｘ＋１）（ｎｘ＋２槡 ）

０ … ０

－ １
（ｎｘ＋２）（ｎｘ＋３槡 ）

ｎｘ＋２
（ｎｘ＋２）（ｎｘ＋３槡 ）

… ０

   

－ １
（ｎｘ＋ｎｖ）（ｎｘ＋ｎｖ＋１槡 ）

－ １
（ｎｘ＋ｎｖ）（ｎｘ＋ｎｖ＋１槡 ）

…
ｎｘ＋ｎｖ

（ｎｘ＋ｎｖ）（ｎｘ＋ｎｖ＋１槡









































）

（２５）

　　此时 Ｓｉｇｍａ采样点共有 ｎｂ ＋２个，通过
式（２６）计算得到。

χｂｋ ｋ－１＝
ｘ^ｋ ｋ－１ ［^ｘｋ ｋ－１］ｎｘ＋１＋ Ｐｋ ｋ槡 －１Ｅｘ ［^ｘｋ ｋ－１］ｎｖ

０ Ｒ槡ｋ［ｅｖ］ｎｘ＋１ Ｒ槡ｋＥ







ｖ

（２６）
对矩阵χｂｋ ｋ－１进行分块处理，从第１行到第ｎｘ

行设为矩阵χｘｋ ｋ－１，从第ｎｘ＋１行到第ｎ
ｂ行设为矩

阵χｖｋ。矩阵 χ
ｂ
ｋ ｋ－１表示为［（χ

ｘ
ｋ ｋ－１）

Ｔ （χｖｋ）
Ｔ
］Ｔ。

将在超球面得到的采样点代入量测方程，整理得

到方程组（２７）。方程组（２７）中，^ｚｋ ｋ－１表示量测

变量的一步预测值，Ｐｚｚ，ｋ ｋ－１表示量测变量的一步

预测方差矩阵，Ｐｘｚ，ｋ ｋ－１表示状态变量预测和量测

变量预测两者之间有计算关系的协方差矩阵。

·５４１·
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ｚ^ｋ ｋ－１＝Ｗ０＋
（１－Ｗ０）ｎｖ
ｎｂ[ ]＋１

ｈ（^ｘｋ ｋ－１）＋

　　　∑
ｎｘ＋１

ｉ＝１

１－Ｗ０
ｎｂ＋１

ｈ（χｘｉ，ｋ ｋ－１）

Ｐｚｚ，ｋ ｋ－１＝Ｗ０＋
（１－Ｗ０）ｎｖ
ｎｂ[ ]＋１

［ｈ（^ｘｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］·

　　　　　［ｈ（^ｘｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］
Ｔ＋∑

ｎｘ＋１

ｉ＝１

１－Ｗ０
ｎｂ＋１

·

　　　　　［ｈ（χｘｉ，ｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］［ｈ（χ
ｘ
ｉ，ｋ ｋ－１）－

　　　　　^ｚｋ ｋ－１］
Ｔ＋Ｒｋ

Ｐｘｚ，ｋ ｋ－１＝Ｗ０＋
（１－Ｗ０）ｎｖ
ｎｂ[ ]＋１

［^ｘｋ ｋ－１－^ｘｋ ｋ－１］·

　　　　　［ｈ（^ｘｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］
Ｔ＋∑

ｎｘ＋１

ｉ＝１

１－Ｗ０
ｎｂ＋１

·

　　　　　［χｘｉ，ｋ ｋ－１－^ｘｋ ｋ－１］［ｈ（χ
ｘ
ｉ，ｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］





























Ｔ

（２７）
可根据方程组（２８），得到整个卡尔曼滤波计

算过程中的误差方差阵和滤波值。

Ｋｋ＝Ｐｘｚ，ｋ ｋ－１（Ｐｚｚ，ｋ ｋ－１）
－１

Ｐｋ＝Ｐｘｘ，ｋ ｋ－１－ＫｋＰｚｚ，ｋ ｋ－１Ｋ
Ｔ{
ｋ

（２８）

ＡＳＵＫＦ算法不需要进行采样，只要对上一步
计算的估计值进行线性转移，就可以得到 ｘ^ｋ ｋ－１

和Ｐｋ ｋ－１，这样大大简化了整个滤波计算过程，能

够有效提高滤波计算效率。而引入 ｚ^ｋ ｋ－１、

Ｐｚｚ，ｋ ｋ－１和Ｐｘｚ，ｋ ｋ－１对算法做自适应改进，使其计

算精度满足工程应用方的要求，同时计算过程只

引入了旋转飞行器系统模型状态变量的ｎｘ＋２个
采样点，保证了在自适应改进过程中算法不会因

为太过复杂而影响计算效率。

综上所述，ＡＳＵＫＦ算法的基本步骤如下：
步骤１：采用方程组（２９）进行初始化设计。

珋ｘ０＝Ｅ（ｘ０）

Ｐ０＝Ｅ［（ｘ０－珋ｘ０）（ｘ０－珋ｘ０）
Ｔ{ ］

（２９）

步骤２：更新运行时间，使用方程组（３０），获
得状态一步预测值。

珔ｘｋ ｋ－１＝Φｘ^ｋ－１＋Γｑｋ－１
Ｐｘｘ，ｋ ｋ－１＝Φｘｋ－１Φ

Ｔ－Γｑｋ－１Γ{ Ｔ
（３０）

步骤３：使用方程组（１９）计算超球面的Ｓｉｇｍａ
采样点 χｉ，ｋ ｋ－１，共 ｎｘ ＋２个。同时使用方程
组（３１）计算这些采样点对应的权值。

Ｗ′０＝Ｗ０＋
（１－Ｗ０）ｎｖ
ｎｘ＋ｎｖ＋１

Ｗ′ｉ＝
１－Ｗ′０
ｎｘ＋ｎｖ

{
＋１

（３１）

步骤４：使用方程组（３２）更新量测向量中的

相关变量。

ｚ^ｋ ｋ－１＝∑
ｎｘ＋１

ｉ＝１
Ｗ′ｉｈ（χｉ，ｋ ｋ－１）

Ｐｚｚ，ｋ ｋ－１＝∑
ｎｘ＋１

ｉ＝１
Ｗ′ｉ［ｈ（χｉ，ｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］·

　　　　　［ｈ（χｉ，ｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］
Ｔ＋Ｒｋ

Ｐｘｚ，ｋ ｋ－１＝∑
ｎｘ＋１

ｉ＝１
Ｗ′ｉ［χｉ，ｋ ｋ－１－ｘ^ｋ ｋ－１］·

　　　　　［ｈ（χｉ，ｋ ｋ－１）－^ｚｋ ｋ－１］

















Ｔ

（３２）

步骤５：使用方程组（３３）计算得到卡尔曼滤
波计算需要使用的误差方差和滤波值。

Ｋｋ＝Ｐｘｚ，ｋ ｋ－１（Ｐｚｚ，ｋ ｋ－１）
－１

珓ｚｋ＝ｚｋ－^ｚｋ ｋ－１

ｘｋ＝ｘ^ｋ ｋ－１＋Ｋｋ珓ｚｋ
Ｐｋ＝Ｐｘｘ，ｋ ｋ－１－ＫｋＰｚｚ，ｋ ｋ－１Ｋ

Ｔ










ｋ

（３３）

步骤６：根据方程组（８）采用 ＳＨＭＡＰ次优
噪声估计器计算过程噪声的均值和方差。

步骤７：判断过程噪声矩阵是否正定，如矩阵满
足半正定性，则采用方程组（９）解算角速度；如矩阵
不满足半正定性，则采用方程组（１１）解算角速度。

步骤８：判断解算时间是否结束，是则程序结
束，否则跳转到第２步继续解算旋转飞行器角速度。

ＡＳＵＫＦ算法的工作过程如图２所示。

图２　ＡＳＵＫＦ算法流程图
Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｇｒａｐｈｏｆＡＳＵＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ

·６４１·
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ＡＳＵＫＦ算法设计完成后，可以有效解算角速
度和角加速度。飞行器导航控制方案引入惯性坐

标系和本体坐标系，在 ＡＳＵＫＦ算法解算角速度
后，任意加速度计单轴方向的加速度输出表达式

如式（３４）所示。
ｆ＝［Ａ＋ω×（ω×ｒ）＋ω×ｒ］·θ （３４）

式中：Ａ是飞行器质心处的比力矢量；ω×（ω×
ｒ）是飞行器的向心加速度；ω×ｒ是飞行器的切向
加速度；θ是三维列向量，表示飞行器加速度计敏
感矢量方向，θ中的三个量分别是敏感方向与本
体坐标系坐标轴的夹角。

通过式（３４）计算得到飞行器加速度后得到
飞行器的速度、位置和姿态相关信息。

３　仿真验证

仿真算例采用某一旋转飞行器进行半实物仿

真分析。根据客户要求，飞行器初始速度为

１２００ｍ／ｓ，初始引入的加速度计噪声大小为
１００μｇ，加速度计距离原点的安装误差为００５ｍ，
飞行器飞行时间为３００ｓ，算法解算延时不得超过
４‰，飞行距离需超过２４０ｋｍ，飞行器着陆点的圆
概率误差要求在２０ｍ以内。

将飞行器的滚转角转速分别设为匀速５ｒ／ｓ、
１０ｒ／ｓ、１５ｒ／ｓ、２０ｒ／ｓ、２５ｒ／ｓ和３０ｒ／ｓ共６种工况
条件，使用ＡＳＵＫＦ算法数学仿真计算各种工作条
件下的滚转角速度解算误差的均值和均方差，同

时引入ＵｎＫＦ算法进行数学仿真计算，将两种算
法结果列入表１进行比较。

表１　ＵｎＫＦ算法与ＡＳＵＫＦ算法
滚转角速度数学仿真解算误差统计

Ｔａｂ．１　Ｒｏｌｌａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｎａｔｕｒｅｗｉｔｈ
ＵｎＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄＡＳＵＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ

算法
解算

时间／ｓ
转速／
（ｒ／ｓ）

误差统计参数

均值／（ｒ／ｓ）
均方差／

（ｒ／ｓ）１／２

ＡＳＵＫＦ

３００．０２ ５ －５．８０９８×１０－６ ８．６１８９×１０－４

２９９．９７ １０ －２．８１５０×１０－６ ６．１２０７×１０－４

３００．０５ １５ －１．８２２７×１０－６ ４．９３１１×１０－４

３００．０２ ２０ －１．３３２７×１０－６ ４．１６６６×１０－４

３００．０６ ２５ －１．０４３０×１０－６ ３．６１２１×１０－４

２９９．９８ ３０ －８．５２６６×１０－７ ３．１８３９×１０－４

ＵｎＫＦ

２９９．９８ ５ －５．８１０１×１０－６ ８．６１８７×１０－４

３００．００ １０ －２．８１４５×１０－６ ６．１２０８×１０－４

３０１．５７ １５ －１．８２２５×１０－６ ４．９３０９×１０－４

３０３．１６ ２０ －１．３３２９×１０－６ ４．１６６６×１０－４

３１０．４９ ２５ －１．０４３１×１０－６ ３．６１２１×１０－４

３１６．０７ ３０ －８．５２６３×１０－７ ３．１８３９×１０－４

　　从表１中可以看出，在数学仿真计算过程中，
ＡＳＵＫＦ算法求解得到的角速度解算精度与 Ｕｎ
ＫＦ算法相比并没有下降，而且随着飞行器滚转角
速度的增加，ＡＳＵＫＦ算法在解算时间方面明显优
于ＵｎＫＦ算法。这是由于 ＡＳＵＫＦ算法采用超球
面采样法，计算量不会随着飞行器滚转角速度的

增加而增大；同时，引入一步预测计算值做自适应

改进，使算法简化计算的同时保持很高的精度。

将飞行器引入半实物仿真系统中，进行６次
半实物仿真试验，获得飞行器的飞行距离、仿真工

作时间、着陆点的圆概率误差等关键信息。仿真

结果见表２。

表２　飞行器半实物仿真试验数据表

Ｔａｂ．２　Ｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐｔｅｓｔｄａｔａｔａｂｌｅ

试验次数 飞行距离／ｋｍ 工作时间／ｓ 圆概率误差／ｍ

１ ２７８．５８ ２９９．９５ １４．８

２ ２８０．９６ ２９９．９８ １４．７

３ ２９０．４５ ３００．０９ １５．１

４ ３０１．２９ ２９９．９９ １４．９

５ ２９５．３７ ３００．１２ １７．３

６ ３１４．８２ ３００．０７ １５．３

由表 ２可知，飞行器的飞行器距离均超过
２４０ｋｍ，仿真工作时间延时不超过４‰，圆概率误
差在２０ｍ以内，符合工程应用相关要求。

为验证ＡＳＵＫＦ算法的有效性，在第１次试验
中，同等条件下分别引入 ＵｎＫＦ算法和 ＡＳＵＫＦ
算法进行半实物仿真。

图３～１０表示的是在同等条件的半实物仿真
试验中，分别使用 ＵｎＫＦ算法和 ＡＳＵＫＦ算法计
算得到的飞行器相关技术指标数据。

图３　滚转角误差（ＵｎＫＦ算法）
Ｆｉｇ．３　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅ′ｓｅｒｒｏｒ（ＵｎＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

·７４１·
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图４　滚转角误差（ＡＳＵＫＦ算法）
Ｆｉｇ．４　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅ′ｓｅｒｒｏｒ（ＡＳＵＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

由图３～１０可知，在半实物仿真过程中，Ｕｎ
ＫＦ算法计算的准确性要远小于ＡＳＵＫＦ算法。这
是因为飞行器本体自旋速度变快时，测量滚转角

速度和角加速度用时较长，出现了比较严重的延

时问题，从而影响了状态矩阵、量测矩阵及噪声统

计矩阵的计算，产生了较为严重的耦合干扰。而

（ａ）偏航角耦合误差
（ａ）Ｙａｗａｎｇｌｅ′ｓｃｏｕｐｌｅｅｒｒｏｒ

（ｂ）俯仰角耦合误差
（ｂ）Ｐｉｔｃｈ′ｓｃｏｕｐｌｅｅｒｒｏｒ

图５　俯仰－偏航通道耦合误差（ＵｎＫＦ算法）
Ｆｉｇ．５　Ｐｉｔｃｈｙａｗｃｏｕｐｌｅｅｒｒｏｒ（ＵｎＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

（ａ）偏航角耦合误差
（ａ）Ｙａｗａｎｇｌｅ′ｓｃｏｕｐｌｅｅｒｒｏｒ

（ｂ）俯仰角耦合误差
（ｂ）Ｐｉｔｃｈ′ｓｃｏｕｐｌｅｅｒｒｏｒ

图６　俯仰－偏航通道耦合误差（ＡＳＵＫＦ算法）
Ｆｉｇ．６　Ｐｉｔｃｈｙａｗｃｏｕｐｌｅｅｒｒｏｒ（ＡＳＵＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

图７　飞行器北向位置误差（ＵｎＫＦ算法）
Ｆｉｇ．７　Ａｅｒｏｃｒａｆｔ′ｓｎｏｒｔｈｌｏｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

（ＵｎＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

ＡＳＵＫＦ算法使用超球面分布采样策略和线性转
移计算，有效降低测量滚转角速度和角加速度用

时，对过程噪声进行正定判断，防止计算发散，同

时通过一步预测值进行自适应改进保证算法精

度。飞行器使用 ＡＳＵＫＦ算法完成半实物仿真飞

·８４１·
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图８　飞行器东向位置误差（ＵｎＫＦ算法）
Ｆｉｇ．８　Ａｅｒｏｃｒａｆｔ′ｓｅａｓｔｌｏｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

（ＵｎＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

图９　飞行器北向位置误差（ＡＳＵＫＦ算法）
Ｆｉｇ．９　Ａｅｒｏｃｒａｆｔ′ｓｎｏｒｔｈｌｏｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

（ＡＳＵＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

图１０　飞行器东向位置误差（ＡＳＵＫＦ算法）
Ｆｉｇ．１０　Ａｅｒｏｃｒａｆｔ′ｓｅａｓｔｌｏｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

（ＡＳＵＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ）

行后着陆点的北向位置误差为３４ｍ，东向位置
误差为２８ｍ，圆概率误差为４４ｍ，满足精度要
求。仿真结果证明，ＡＳＵＫＦ算法能够有效测量飞
行器高速旋转的角速度和角加速度，抑制飞行器

绕本轴高速自旋引起的姿态角通道耦合干扰问

题，精度满足飞行器着陆点要求。

４　结论

针对飞行器绕本体轴高速旋转的飞行过程出

现的严重耦合干扰问题以及大角加速度和大角速

度测量问题，提出ＡＳＵＫＦ算法。该算法使用超球
面分布采样和线性转移计算提高解算效率；使用

一步预测计算进行自适应设计提高算法精度；对

过程噪声进行正定判断，防止算法发送。半实物

仿真试验证明，该算法能够在飞行器高速旋转时

有效测量飞行器的角速度和角加速度，抑制飞行

器绕本轴高速自旋引起的姿态角通道耦合干扰问

题，并证明得到满足飞行器着陆点要求的精度。
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