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摘　 要:传统误差状态卡尔曼滤波算法在无航向参考情况下进行飞机姿态估计时,由于其线性化不精确会导致误差较大。 针对

以上问题,提出了基于导航坐标系的误差状态卡尔曼滤波算法(NCS-ESKF),并设计了飞机姿态估计系统,开展了室内静态转台

实验和通航飞机 DA40 机载飞行实验。 实验结果表明,与 3 种传统算法相比,所提出的 NCS-ESKF 算法误差更小,其横滚角和俯

仰角的平均绝对误差(MAE)仅为 0. 809°和 0. 934°;在机载飞行实验的滑跑阶段和飞行阶段,利用分段阈值法设定不同水平机

动加速度阈值,其横滚角和俯仰角的 MAE 分别为 0. 954°和 0. 867°,有效提高了飞机姿态估计的准确性。 NCS-ESKF 算法能够

有效减小估计误差,具有更高的飞机姿态估计性能,有助于提高通航飞机飞行控制的稳定性。
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Abstract:
 

When
 

the
 

traditional
 

error-state
 

Kalman
 

filter
 

algorithm
 

is
 

used
 

for
 

aircraft
 

attitude
 

estimation
 

without
 

heading
 

reference,
 

significant
 

errors
 

can
 

occur
 

due
 

to
 

inaccurate
 

linearization.
 

To
 

address
 

this
 

issue,
 

this
 

paper
 

proposes
 

an
 

error-state
 

Kalman
 

filter
 

algorithm
 

based
 

on
 

the
 

navigation
 

coordinate
 

system
 

(NCS-ESKF).
 

An
 

aircraft
 

attitude
 

estimation
 

system
 

is
 

designed,
 

and
 

both
 

indoor
 

static
 

turntable
 

experiments
 

and
 

DA40
 

airborne
 

flight
 

experiments
 

with
 

a
 

general
 

aviation
 

aircraft
 

are
 

conducted.
 

Experimental
 

results
 

show
 

that,
 

compared
 

to
 

three
 

traditional
 

algorithms,
 

the
 

proposed
 

NCS-ESKF
 

algorithm
 

produces
 

smaller
 

errors,
 

with
 

mean
 

absolute
 

errors
 

(MAE)
 

for
 

roll
 

and
 

pitch
 

angles
 

of
 

just
 

0. 809°
 

and
 

0. 934°,
 

respectively.
 

During
 

the
 

taxiing
 

and
 

flight
 

phases
 

of
 

the
 

airborne
 

experiments,
 

a
 

segmented
 

threshold
 

method
 

was
 

employed
 

to
 

set
 

different
 

horizontal
 

maneuvering
 

acceleration
 

thresholds,
 

resulting
 

in
 

MAEs
 

of
 

0. 954°
 

for
 

roll
 

and
 

0. 867°
 

for
 

pitch.
 

This
 

effectively
 

improves
 

the
 

accuracy
 

of
 

aircraft
 

attitude
 

estimation.
 

The
 

NCS-ESKF
 

algorithm
 

significantly
 

reduces
 

estimation
 

errors
 

and
 

enhances
 

aircraft
 

attitude
 

estimation
 

performance,
 

contributing
 

to
 

improved
 

stability
 

in
 

flight
 

control
 

for
 

general
 

aviation
 

aircraft.
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0　 引　 　 言

　 　 飞机姿态作为表征飞行状态的主要参数,是飞控

系统的重要输入量之一,也是导航的重要组成部分。
传统的飞控回路通常以姿态控制为内环,速度和位置

为外环[1-4] ,因而对姿态的估计尤为重要。 基于微机电

系统( micro-electro-mechanical
 

system,MEMS) 的惯性传

感器具有低成本、易安装等优势,已经逐渐成为固定

翼、旋翼通航飞行器主流的姿态传感器[5-6] 。 然而,仅
通过陀螺仪积分得到的姿态角相较于光纤 / 卫星惯导

会存在极大的漂移误差,因此需要采用合适的姿态算

法融合加速度计,采用捷联惯性( strap
 

down
 

inertial) 方

法来估计实时姿态。
目前,针对 MEMS 传感器采用的姿态估计算法主要

有 Mahony 互补滤波算法,Madgwick 滤波算法以及各变

种卡尔曼滤波融合算法。 Mahony 互补滤波算法[7] 是通

过加速度计数据与重力数据的叉积误差补偿估计姿态,
主要用于旋翼与固定翼无人机;Madgwick 滤波算法[8] 则

利用加速度计估计的姿态四元数进行梯度下降得到的误

差补偿姿态,相比于 Mahony 算法计算量小,收敛速度较

快。 然而,这两种算法都未考虑噪声的影响且都存在着

无法适应较大机动加速度等问题。 相比之下,卡尔曼滤

波算法通过寻求状态量的最小协方差来确定增益,进而

可以实现对姿态的最优估计。 在众多卡尔曼滤波算法

中,扩展卡尔曼滤波算法( extend
 

Kalman
 

filter,EKF) [9-12]

在处理非线性模型时存在较大的非线性误差;无迹卡尔

曼滤波算法[13] 虽然能消除非线性带来的误差,但该算法

的复杂度较高,不适用于实际工程。 而误差状态卡尔曼

滤波算法( error
 

state
 

Kalman
 

filter,ESKF) [14-17] 采用定义

在载体坐标系下的姿态角误差进行滤波,不仅可以极大

地减小非线性误差,消除四元数 4 个自由度带来的约束

问题,而且算法复杂度也相对较低,一定程度上有利于工

程生产和维护。
当载体的机动加速度较大时,加速度计便无法区分

重力加速度与机动加速度,因此无法准确估计飞机姿态。
Wang 等[18] 采用了加速度当前统计模型进行卡尔曼滤

波,得到了较为理想的结果,但在突变或大角度转动情况

下的估计效果并不理想。 杨松普等[19] 通过检测卡尔曼

滤波中的量测残差来确定加速度计信息是否可取。 宋振

宇等[20] 利用位置预估建模机动加速度项来适应机动加

速度参数,该方法对于模型的精度要求较高,实际会带来

许多难以解决的非线性问题和耦合问题。 所以工程上一

般将加速度计数据与重力加速度进行比较,设置阈值隔

离滤波。 此外,还需要对机动加速度与水平面加速度进

行比较,设置合适的阈值进行处理。

本文采用基于导航坐标系下的误差状态卡尔曼滤

波算 法 ( ESKF
 

based
 

on
 

navigation
 

coordinate
 

system,
 

NCS-ESKF)进行姿态估计。 首先选取定义在导航坐标

系下的三轴姿态角误差为状态参量;利用陀螺仪数据

进行时间更新,加速度计数据进行量测更新;针对载体

机动加速度选取合理阈值,实现姿态的最优估计。 随

后通过某竞标飞行数据进行验证,姿态估计与实际飞

行情况基本吻合,且相比于其他几种算法具有更低的

误差;设计了基于 NCS-ESKF 算法的姿态估计系统并进

行了静态转台实验与太原尧城机场机载飞行实验,证
实该算法具有良好性能的同时还得出,在设定水平机

动加速度阈值时采用分段阈值法可以减小姿态估计

误差。

1　 NCS-ESKF 算法

　 　 传统的 ESKF 算法将姿态角误差定义在载体坐标系

上,在无法引入航向参考矢量时会对航向角错误修正而

导致其他姿态角产生误差。 为解决这一问题,本文选择

将姿态角误差定义在导航坐标系上进行 ESKF 滤波。

1. 1　 初始对准

　 　 在进行姿态解算前,首先需要通过加速度计对当前

位置进行初始对准。 考虑到只有重力这一个绝对方向的

矢量,所以认为当前的航向角为 0。 俯仰角和横滚角计

算方式如下:

θ = arctan
ax

ay

φ = arcsin
- a2

x

a2
x + a2

y + a2
z

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(1)

式中:θ 和 φ 分别为载体的俯仰角和横滚角的大小;ax、ay

和 az 分别为载体坐标系下的三轴加速度分量。

1. 2　 状态方程的建立

　 　 本文采用四元数的方式进行姿态解算,其微分方程

如下:

q̇b
n = 1

2
ωn

nb☉qb
n (2)

式中: qb
n = q0 + q1 i + q2 j + q3k 为哈密顿规则下的从导航

坐标系到机体坐标系的姿态四元数;ω n
nb 为角速度组成的

四元数;☉ 为四元数乘法。
采用一阶毕卡算法离散并求解该微分方程可得:
􀭹qb
n(k) = Aqb

n(k - 1) (3)

式中: 􀭹qb
n(k) 表示预测 k时刻的姿态四元数;qb

n(k - 1) 表

示 k - 1 时刻的姿态四元数;A表示从 k - 1 时刻到 k时刻

的转换矩阵。
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A =

1 - 0. 5pdt - 0. 5qdt - 0. 5rdt
0. 5pdt 1 - 0. 5rdt - 0. 5qdt
0. 5qdt - 0. 5rdt 1 0. 5pdt
0. 5rdt 0. 5qdt - 0. 5pdt 1

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

(4)

式中:p、q、r 分别表示载体坐标系 x、y、z
 

3 个方向上的角

速率; dt 表示采样时间。
传统的 EKF 算法直接对姿态角进行卡尔曼滤波,如

果使用四元数则会导致四阶矩阵参与滤波,且存在较大

的线性化误差。 而在 ESKF 算法中,姿态角作为名义状

态量并不参与滤波过程,通常考虑对姿态误差角进行卡

尔曼滤波补偿实时姿态。 这样不仅避免了四阶矩阵造成

的计算量增加,还可以有效地减小线性化误差。 本文选

用了定义在导航坐标系下的姿态角误差,导航坐标系如

图 1 所示,时间预测方程如下:
δ􀭹θk = δθk-1 + DCMT

k / k -1ωdt (5)
式中: δ􀭹θk 和 δθk-1 分别表示 k 时刻的预测姿态角误差和

k - 1 时刻的姿态角误差;DCMT
k / k -1 为 k - 1 时刻对 k时刻

的预测方向余弦矩阵的转置矩阵;ω 为角速率随机

噪声。
图 1 中,姿态角误差定义在导航坐标系,可直接进行

叠加,但随机噪声需要通过方向余弦矩阵转移到导航坐

标系后进行处理。 在预测阶段还需要考虑姿态角误差的

协方差,即:
􀭹Pk = Pk-1 + DCMT

k / k -1QDCMk / k -1 (6)
式中: 􀭹Pk 表示对 k 时刻的预测协方差矩阵;Pk-1 为 k - 1
时刻的协方差矩阵;Q 是陀螺仪的噪声矩阵,一般指陀螺

仪的角度随机游走;DCMk / k -1 表示 k - 1 时刻对 k 时刻的

预测方向余弦矩阵。

图 1　 东北天导航坐标系

Fig. 1　 East-north-up
 

navigation
 

coordinate
 

system

DCM =
1 - 2q2

2 - 2q2
3 2q1q2 - 2q0q3 2q1q3 + 2q0q2

2q1q2 + 2q0q3 1 - 2q2
1 - 2q2

3 2q2q3 - 2q0q1

2q1q3 - 2q0q2 2q2q3 + 2q0q1 1 - 2q2
1 - 2q2

2

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(7)

式中: q0、q1、q2、q3 分别表示四元数的 4 个分量。
1. 3　 量测过程及运动加速度的处理

　 　 由于 MEMS 传感器的工艺,其漂移误差较大,求解上

述姿态微分方程存在困难。 而加速度在静态或低动态下

能提供绝对角度信息,故量测过程一般考虑用加速度的

数据来补偿,加速度传感器的方程如下:
Zk = DCMT

k / k -1G + ak (8)
式中: Zk 表示输出的加速度矢量;G 表示导航坐标系下

的重力矢量;ak 为载体的机动加速度矢量。
在 ESKF 计算过程中,需推导加速度计对定义在导

航坐标系的姿态角误差的方程,所以式(8)可以写为:
Zk = (exp(δ􀭹θk)DCM

T
k / k -1) TG + ak (9)

式中: exp(δ􀭹θk) 表示对 δ􀭹θk 的指数映射,δ􀭴θkx、δ􀭴θky、δ􀭴θkz 分

别为 δ􀭹θk 的 3 个分量。
exp(δ􀭹θk) =

1 - 0. 5δ􀭴θkx - 0. 5δ􀭴θky - 0. 5δ􀭴θkz

0. 5δ􀭴θkx 1 0. 5δ􀭴θkz 0. 5δ􀭴θky

0. 5δ􀭴θky - 0. 5δ􀭴θkz 1 - 0. 5δ􀭴θkx

0. 5δ􀭴θkz - 0. 5δ􀭴θky 0. 5δ􀭴θkx 1

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

(10)

求解关于系统状态量的偏导数 ∂Zk / ∂δ􀭹θk 则需要先

对 exp(δ􀭹θk) 进行线性化,即:
exp(δ􀭹θk) = I + δ􀭹θk × (11)

式中: I 为单位矩阵; δ􀭹θk × 表示 δ􀭹θk 的叉乘矩阵,关于

叉乘矩阵的计算公式参考文献[21-22]。
将其代入式(9)并求解偏导数即可得到量测矩阵和

关于姿态角误差的量测方程:
Hk = ∂Zk / ∂δ􀭹θk = DCMT

k / k -1 G ×

Zk = DCMT
k / k -1 G × δ􀭹θk + ak

{ (12)

式中: Hk 表示 k 时刻的量测过程矩阵; G × 表示重力矢

量的叉乘矩阵。
如果载体的机动加速度 ak 在载体系水平面过大,则

需要根据加速度阈值来隔离加速度。 本文的补偿措施

如下:
1)根据三轴合加速度的大小确定阈值。 如果超出阈

值则进行隔离,根据四元数微分方程求解姿态而不进行

卡尔曼滤波;
2)由于机动加速度一般处在载体系水平面内,且较

大的加速度相较于 Z 轴影响较小,故需要对载体系水平

面合加速度进行处理,即选取一个合适的阈值进行隔离

处理;
3)对原始数据(尤其是加速度) 进行简单的滤波处

理,进一步提高精度。
1. 4　 增益计算及更新结果

　 　 卡尔曼增益计算如下:
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Kk =
􀭹PkH

T
k

Hk
􀭹PkH

T
k + R

(13)

式中: R 表示量测过程的噪声,一般指加速度的速率随机

游走;Kk 表示计算的卡尔曼增益。
而此时需要先进行姿态角误差的更新:
δθk = Kk(Zk - DCMT

k / k -1G) (14)
随后将姿态角误差补偿到名义状态量上:
qb
n(k) = exp(δθk)􀭹qb

n(k) (15)
为了方便下一步滤波,需要对协方差进行更新,公式

如下:
Pk = (I - KkHk) 􀭹Pk (16)
最后,四元数仅方便计算和保存,计算检验精度还需

要将其转换为欧拉角,同时对俯仰角为 90°的情况进行分

析处理。 综上所述,算法流程如图 2 所示。

图 2　 NCS-ESKF 算法流程

Fig. 2　 NCS-ESKF
 

algorithm
 

workflow

1. 5　 算法说明

　 　 在导航坐标系中,重力方向是保持不变的,所以围

绕其旋转的航向角不可观测。 在 NCS-ESKF 流程中,对
姿态的修正为 δθk,重力矢量为 G。 如果 G 和 δθk 相互

垂直,那么 δθk 就不会对航向角修正,即满足如下条件:
GTδθk = 0 (17)
初始姿态角误差的协方差 P、噪声矩阵 Q、R 均为对

角矩阵,并且假设 G 为已归一化的向量。 代入式(13)和

(14)得到:

GTδθk =
GT 􀭹PkH

T
k

Hk
􀭹PkH

T
k + R

(Zk - DCMT
k / k -1G) (18)

需要证明 GT 􀭹PkH
T
k = 0 即可满足条件。 代入式(6)和

(12)可以得到:
GT 􀭹PkH

T
k = GT 􀭹Pk G T

× DCMk / k -1 (19)
可以证明,在任意采样时刻,姿态角误差的协方差矩

阵是一个实对称矩阵,具有如下的特征值分解:
􀭹Pk = UΛUT (20)

式中:U 为标准正交矩阵; Λ 为特征值 λ 1、λ 2、λ 3 的对角

矩阵。 代入式(19) 可以得到:

GT 􀭹PkH
T
k = GTUΛUT G T

× DCMk / k -1 =
(G × UΛUTG) TDCMk / k -1 = λ 3(G × G) TDCMk / k -1 = 0

(21)
表明 NCS-ESKF 算法确实可以消除错误修正航向角

而带来的误差。

2　 实测数据验证

　 　 为了分析 NCS-ESKF 算法对飞机姿态角的估计效

果,本文选用一段通航飞机飞行数据进行姿态估计,将光

纤 / 卫星惯导输出的基准值假定为真实值,采样时间为

20
 

ms。 其计算结果与真实值的对比如图 3 所示。

图 3　 基于 NCS-ESKF 算法的姿态角估计与真实值的对比

Fig. 3　 Comparison
 

of
 

attitude
 

estimation
 

based
 

on
 

NCS-ESKF
 

algorithm
 

and
 

the
 

true
 

value

从图 3 可以看到,整个飞行数据包括起飞阶段,飞
机平飞阶段,小角度转弯阶段和降落阶段。 从整体

上看,NCS-ESKF 算法的估计效果较为理想,估计值与

高精度光纤 / 卫星惯导输出的真实值较为吻合,尤其表

现在飞机平飞阶段和协调转弯时。 然而对于起飞前的

滑跑阶段,NCS-ESKF 算法估计的姿态角却出现了较大

的误差,所产生的俯仰角最大偏差达到了 4°左右。 从

三轴加速度数据分析,主要原因是由于飞机滑跑过程

存在着较大的颠簸导致原始数据产生误差,进而影响

算法的精度。 在飞机降落滑跑阶段,NCS-ESKF 算法估

计的俯仰角也出现了较大的跳动。 其主要原因也是飞

机在触地滑跑时发生颠簸引起的,而算法并未进行
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处理。
随后对 NCS-ESKF 算法估计值与实际值误差进行

分析, 结 果 如 图 4 所 示。 按 误 差 绝 对 值 范 围 分 为

<0. 5°,0. 5° ~ 1°,1° ~ 2°和> 2°这 4 个部分。 明显看

到横滚角误差< 1°的比例为 76. 3% ,俯仰角误差< 1°
的比例为 69. 3% 。 进一步计算方差可以发现,在置信

度为 1σ( 68. 26% ) 的情况下,横滚角和俯仰角的动态

误 差 分 别 为 0. 92° 和 1. 00°。 在 置 信 度 为 3σ
( 99. 73% ) 的情况下,横滚角和俯仰角的动态误差分

别为 2. 75°和 3. 01°。 这说明 NCS-ESKF 算法具有较

好的动态精度,可满足通航类飞行器对姿态估计的一

般需求。

图 4　 基于 NCS-ESKF 的姿态角估计误差分布。
Fig. 4　 Attitude

 

angle
 

estimation
 

error
 

distribution
 

based
 

on
 

NCS-ESKF
 

algorithm

本文还对比分析了 NCS-ESKF 算法与其他算法相较

于真实值的姿态估计效果如图 5 所示,并标出了它们的

平均绝对误差(mean
 

absolute
 

error,
 

MAE)。 MAE 可以很

好地避免误差抵消问题,准确反应实际预测误差的情况,
公式如下:

MAE = 1
n ∑

n

k = 1
θk - 􀭴θk (22)

式中: 􀭴θk 为姿态角的估计值;θk 为姿态角的真实值。 从

图 5(a)、( c)、 ( e)、 ( g) 可以看出, NCS-ESKF 算法和

ESKF 算法都表现较好, 横滚角估计的 MAE 分别为

0. 809°和 1. 151°;而 EKF 算法相较于前两种算法的 MAE
较大;Mahony 算法估计效果更差,MAE 达到了 3. 602°。
由图 5(b)、(d)、(f)、(h)可以发现,NCS-ESKF 算法与真

实值更加吻合,俯仰角的 MAE 仅为 0. 934°;而 ESKF 算

法和 EKF 算法则相对次之, MAE 分别为 1. 403° 和

2. 058°;Mahony 算法在飞机平飞阶段和大机动转弯阶段

误差更大,MAE 为 5. 400°。 因此,NCS-ESKF 算法相较于

这几种算法的姿态估计误差更小。

图 5　 不同算法姿态角估计

Fig. 5　 Attitude
 

angle
 

estimation
 

by
 

different
 

algorithms

另外还计算了不同算法的其他指标,包括均方根误

差(root
 

mean
 

square
 

error,
 

RMSE)、决定系数 R2、均方误

差(mean
 

square
 

error,
 

MSE),其中 R2 越接近 1 说明估计

值与真实值拟合程度越好。 三者计算公式如下:
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RMSE = 1
n ∑

n

k = 1
(θk - 􀭴θk)

2

R2 = 1 -
∑

n

k = 1
( 􀭴θk - θk)

2

∑
n

k = 1
( 􀭰θk - θk)

2

MSE = 1
n ∑

n

k = 1
(θk - 􀭴θk)

2

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
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(23)

式中: 􀭰θk 为估计值的平均值。
不同算法的姿态估计误差如表 1 所示,可以看出,

NCS-ESKF 算法的各项指标均表现较好,尤其是横滚角,
其 RMSE 和 MSE 相比于 ESKF 算法分别少了 0. 478 和

1. 287;R2 也提高了 0. 06,对真实值的拟合程度更好。 这

说明 NCS-ESKF 算法的改进方式确实能提高 ESKF 算法

的精度。 俯仰角的指标虽也有所提高,但还存在拟合程

度不高的问题,主要原因是机动加速度的影响导致俯仰

角不能很好地拟合实际值。

表 1　 不同算法的姿态估计误差对比

Table
 

1　 Comparison
 

of
 

attitude
 

estimation
 

errors
 

of
 

different
 

algorithms

姿态角 算法 RMSE MSE MAE / (°) R2

横滚角

俯仰角

NCS-ESKF 1. 109 1. 231 0. 809 0. 994

ESKF 1. 587 2. 518 1. 151 0. 988

EKF 2. 462 6. 061 1. 713 0. 971

Mahony 5. 196 27. 002 3. 602 0. 869

NCS-ESKF 1. 196 1. 431 0. 934 0. 867

ESKF 1. 818 3. 306 1. 403 0. 729

EKF 2. 768 7. 659 2. 058 0. 493

Mahony 7. 585 57. 527 5. 400 0. 012

3　 实验测试

　 　 为了分析 NCE-ESKF 算法的实际效果,本文设计了

姿态估计系统如图 6 所示。 利用 ADIS16507 传感器获取

实时三轴角速率和三轴加速度数据,并将该数据通过 SPI
通信协议实时传输至 GD32F407VGT6 控制器进行数据

滤波和 NCS-ESKF 算法估计姿态。 为便于数据读取和分

析,还建立了该系统与 PC 端的实时通信,直观显示姿态

信息。

3. 1　 静态实验

　 　 为测试基于 NCS-ESKF 算法的姿态估计系统的静态

特性,本文选择了两轴数字转台进行了测试实验,转台的

精度在 0. 000 1°左右。 实验将该姿态估计系统按照转台

图 6　 基于 NCS-ESKF 算法的飞机姿态估计系统

Fig. 6　 Aircraft
 

attitude
 

estimation
 

system
 

based
 

on
 

ESKF
 

algorithm

指定的方位用螺丝固定在转台台面中心位置,转动转台,
对比转台角度变化信息与系统估计的姿态信息并记录,
得到的结果如图 7 所示。

图 7　 静态转台实验的姿态估计误差

Fig. 7　 Attitude
 

estimation
 

error
 

of
 

static
 

turntable
 

experiment

从图 7 可以看出,该系统估计的横滚角最大误差为

0. 24°,平均误差为 0. 18°;俯仰角的最大误差为 0. 06°,平
均误差为 0. 046°。 说明 NCS-ESKF 算法的静态误差相比

较市场主流产品的静态误差更小,满足通航类飞行器对

姿态估计的需求。
3. 2　 飞行实验

　 　 为验证 NCS-ESKF 算法的动态特性以及对机动加速

度阈值的适应情况,将本文系统安装于山西三晋通用航

空公司的 DA40 飞机上,于 2024 年 1 月 12 日在太原市清

徐县的尧城机场进行了飞行实验。 此次实验飞行高度约

1 000
 

m,飞行时间约 30
 

min。
如图 8(a)所示,DA40 飞机是钻石飞机工业公司生产

的一种单发四座螺旋桨式的轻型运动飞机。 该飞机机身

长 8. 56
 

m,主机翼长 13. 42
 

m,空中时速可达 356
 

km / h,
最远飞行距离可达 1 693

 

km,经常用于各种特种飞行任
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务和科研活动。
首先将本文系统与作为基准的光纤 / 卫星惯导安装

在机舱后座后的平台上,如图 8( b)所示。 随后上电,进
行 10

 

min 的地面对准,确保数据无误后利用 PC 端实时

显示并记录本系统和光纤 / 卫星惯导的数据。

图 8　 姿态估计飞行实验

Fig. 8　 Attitude
 

estimation
 

flight
 

experiments

在整个飞行过程中,飞机先经过一段地面滑跑。 随

后逐渐提升速度起飞,通过调整俯仰角姿态进入预定高

度,依次实现平飞、大坡度转弯和盘旋。 最后以一定的俯

仰角降落完成飞行。
首先根据飞行经验设定总体机动加速度阈值为

0. 2
 

g。 不同水平机动加速度阈值的姿态角估计如图 9
所示,可以知道,在 t0 ~

 

t1 时刻飞机处于地面滑跑阶段。
在设定载体系水平面机动加速度阈值为 0. 01

 

g 的情况

下,与作为基准的光纤 / 卫星惯导的横滚角和俯仰角相比

均产生了较大的误差,其最大误差绝对值达到了 10°左
右。 这是由于滑跑时颠簸较大导致基于 NCS-ESKF 算法

的姿态估计系统计算的角度出现了较大的误差。 此飞行

阶段通过改变加速度的信任度,将载体系水平面机动加

速度阈值增大,进而提高姿态估计的精度。 可以发现将

阈值设定在 0. 1
 

g 后,俯仰角和横滚角的最大误差绝对

值分别减小了 4°和 3°左右,持续时间也相对减少。
t1 ~

 

t2 时刻是飞机空中飞行阶段,这个阶段主要包

括起飞、平飞、大坡度转弯以及降落等 4 个阶段。 起飞

时,飞机加速滑行到离地速度时,拉杆离地达到最大角

度 θ2 ,调整俯仰角进入预定高度进入平飞阶段。 平飞

时,俯仰角和横滚角均保持在 0°附近。 随后飞机进入

蛇形转弯阶段,左转最大横滚角为 φ1 ,右转最大横滚角

为 φ2 ,最后调整俯仰角进行降落。 从图 9 可以发现,将

图 9　 不同水平机动加速度阈值的姿态角估计

Fig. 9　 Attitude
 

estimation
 

for
 

different
 

horizontal
 

maneuver
 

acceleration
 

thresholds

载体系水平机动加速度阈值设定为 0. 01
 

g 的效果比

0. 1
 

g 更理想。 这是因为在飞行过程中,飞机的颠簸不

如地面剧烈,同时水平机动加速度对姿态估计的精度

影响相对较为严重,因而需要减小水平机动加速度阈

值来提高算法精度。
综上所述,地面的水平机动加速度阈值设定应与

飞行阶段的阈值设定不同。 如果全程采用 0. 01
 

g 的阈

值则会使得滑跑过程的估计精度较差,如图 9 ( a) 和

( b)所示;反之如果全程采用 0. 1
 

g 的阈值又会使得飞

行阶段的估计精度变差,如图 9( c) 和( d) 所示。 所以

在滑跑阶段和飞行阶段采用分段阈值法,如图 9( e) 和

( f)所示。 这样既可以满足空中飞行阶段的姿态估计

精度需求,又可以实现滑跑过程的处理,具有较好的工

程意义。
表 2 为 3 种水平机动加速度阈值设定的姿态估计误

差指标。 对比发现,以滑跑和飞行两个阶段来进行分段

阈值设定的方法所估计的姿态误差更小。 其横滚角和俯

仰角的 MAE 分别为 0. 954°和 0. 867°,相比于只将阈值

设定为 0. 01
 

g 的情况分别减少了 0. 277°和 0. 118°。 另

外,该方法的 R2 也比其他两种方法更接近于 1,具有更

好的真值拟合程度。
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表 2　 不同水平机动加速度阈值下的姿态估计误差对比

Table
 

2　 Comparison
 

of
 

attitude
 

estimation
 

errors
 

under
 

different
 

horizontal
 

maneuvering
 

acceleration
 

thresholds

姿态角 水平加速度阈值 RMSE MSE MAE / (°) R2

横滚角

俯仰角

0. 01
 

g 1. 968 3. 874 1. 231 0. 941

0. 1
 

g 4. 395 19. 318 2. 866 0. 751

0. 01
 

g 和 0. 1
 

g 1. 351 1. 494 0. 954 0. 972

0. 01
 

g 1. 441 2. 075 0. 985 0. 896

0. 1
 

g 2. 475 6. 123 1. 665 0. 681

0. 01
 

g 和 0. 1
 

g 1. 222 1. 825 0. 867 0. 921

4　 结　 　 论

　 　 针对传统 ESKF 算法在对飞机姿态估计时存在误差

较大问题,本文提出了 NCS-ESKF 算法。 首先利用飞机

记录数据进行姿态估计,该算法在置信度为 3σ 下的俯仰

角和横滚角估计误差分别为 3. 01°和 2. 75°。 利用 NCS-
ESKF 进行姿态估计的俯仰角和横滚角的 MAE 分别为

0. 934°和 0. 809°。 与 ESKF、EKF 和 Mahony 传统算法对

比,所提出的 NCS-ESKF 算法提高了飞机姿态估计的准

确性。
利用 ADIS16507 传感器获取三轴角速率和加速度,

设计了基于 NCS-ESKF 的飞机姿态估计系统。 通过转台

实验中转台角度变化与系统估计的姿态对比,俯仰角和

横滚角的 MAE 为 0. 180°和 0. 046°,验证了非机动情况

下系统的姿态估计准确性。 最终,在太原尧城机场开展

了机载飞行实验,将基于 NCS-ESKF 算法的飞机姿态估

计系统的结果与作为基准的光纤 / 卫星惯导进行对比。
结果表明,根据不同飞行阶段采用分段阈值法设定水平

机动加速度阈值可以有效减小姿态估计误差。
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