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基于滚动时域估计的飞行器姿态估计及

三轴磁强计在线校正∗

赵国荣1) 黄婧丽1)† 苏艳琴1) 孙聪2)

1)(海军航空工程学院, 控制科学与工程系, 烟台 264001)

2)(91980部队, 烟台 264001)

( 2015年 5月 12日收到; 2015年 6月 22日收到修改稿 )

针对飞行器姿态估计以及三轴磁强计在线校正问题, 提出了一种实时滚动时域估计算法. 首先, 为了解
决在卡尔曼滤波框架下系统约束不能显式求解的问题, 设计了滚动时域估计滤波算法. 该算法将飞行器姿态
估计问题转化为优化问题, 显式求解四元数归一化性质, 缩小搜索空间的同时提高了搜索效率和精度. 其次,
滤波时域窗内应用高斯 -牛顿迭代法求解最优状态估计值, 满足了实时性要求. 最后, 在没有增加系统状态维
数的情况下, 在线求解了三轴磁强计校正参数, 保证了磁强计量测值以矢量形式输入系统. 仿真结果表明, 由
于合理地利用了历史信息, 该方法精度较高, 且对初始误差、系统误差均不敏感, 具有一定鲁棒性.

关键词: 姿态估计, 滚动时域估计, 三轴磁强计, 在线校正
PACS: 05.45.–a, 02.60.Pn, 07.55.Ge DOI: 10.7498/aps.64.210502

1 引 言

陀螺仪作为目前大多数飞行器上的主导航设

备,具有抗干扰、自主导航等优势 [1]. 而三轴磁强计
(three-axis magnetometer, TAM)无积累误差并且
和星跟器或者GPS(global positioning system)等
其他传感器提供的矢量观测相比可完全得到三个

自由度的姿态估计 [2,3], 并且作为一种无源导航方
式, 不需要无线数据通信链路, 不容易被发现和受
到电子战的攻击, 隐蔽性强. 与此同时, 它却也有
容易受外界电磁信号干扰, 与地磁图匹配时可出
现多值解, 引起滤波发散等缺陷. 考虑到陀螺仪和
磁强计互补的特点可以同时在飞行器上安装提供

角速度测量值的陀螺仪和提供磁场向量观测值的

TAM来估计姿态. 该传感器组在军事领域有很大
的应用潜力.

通过陀螺仪、TAM的模型可以建立由四元数

表达的非线性姿态估计系统. 对于线性系统的状
态估计卡尔曼滤波已经能够很好地解决, 但是在
非线性系统中就不那么容易. 目前已有的解决非
线性问题的方法也都是线性系统卡尔曼滤波方

法的扩展 [4−6], 如最常用的扩展卡尔曼滤波 (ex-
tended Kalman filter, EKF) [7,8], 无迹卡尔曼滤波
(unscented Kalman filter, UKF) [9,10]等. 然而这些
方法都主要针对了模型的非线性问题, 没有考虑系
统约束. 其实大多数实际情况系统是有约束的, 这
样就不能以显式求解, 计算过程复杂, 并且精度不
高. 同时, EKF, UKF等大多数滤波器对当前时刻
的状态估计都是基于先验估计和当前的量测值. 但
是对于非线性系统, 先验概率密度函数只能被估
计, 这样就只能得到一个次优的估计结果, 导致估
计效果比较差或者滤波发散.

为了克服这些困难, 本文提出通过滚动时域状
态估计 (moving horizon estimation, MHE) [11]来解

决上述问题. MHE是一种基于时域或者叫 “窗”的
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优化方法. 这个 “窗”包含过去有限的量测值, “窗”
的最后一个输出为当前状态估计. 它将估计问题
转化成通过代价函数描述的优化问题进行求解, 这
样就可以显式地表示约束, 系统地求解. 通常这些
约束也更能反映实际情况, 因此可以提供更多信
息, 缩小估计器的搜索空间, 提高搜索效率. 考虑
到在飞行器姿态估计中四元数有归一化约束, 通
过MHE就能很好地解决, 无需每次迭代加入暴力
约束, 强行归一化. 减少计算量的同时提高精度.
除了考虑约束之外, 和广为人知的次优非线性状
态估计相比, 一些重要的研究表明就精度和鲁棒
性而言, 非线性滚动时域估计具有更好的性能 [12].
MHE 通过时域窗内包含更多数据来减少对先验概
率密度函数和错误初始化的敏感性. 而对TAM来
讲, 由于量测容易受到外界干扰, 这些特点将具有
重要意义. 同时, MHE作为一种在最小二乘意义下
的最优状态估计, 它的稳定性已经被证明 [13].

对于在线校正问题, 目前国内文献鲜有报道,
而国外文献采用的方法通常是将参数化成额外增

加的状态 [14,15]. 当校正参数当成增加的状态时必
须为已知姿态或者姿态量测值为真实状态, 而校正
之前由于误差的存在事实上姿态是未知的. 因此
在线校正TAM必须不依赖姿态信息. 目前大部分
文献通过测量地磁场标量强度来避免该问题, 如文
献 [16, 17], 而这样在姿态估计中不可避免地损失
了信息. 与此同时, 上文中建立的MHE算法的另
一个好处是未知和缓慢时变的参数扰动可以仅仅

当成一个优化问题的自由度与其他状态一起被估

计出来. 不依赖姿态同时也不会损失信息, 在校正
TAM的同时实现姿态的矢量估计. 为此本文提出
了基于滚动时域估计算法的飞行器姿态估计以显

式求解四元数归一化性质, 同时利用该方法在线校
正磁强计, 保证量测信息的矢量输入.

2 传感器模型的建立及离散化

在惯性空间描述刚体姿态的方法有很多种, 比
如方向余弦矩阵、欧拉角、旋转矢量、欧拉对称参

数、罗德里格参数或吉布斯向量、四元数 [18]等. 目
前已经证明任何包含三个元素的方法都具有奇异

性, 比如欧拉角 [19]. 而其中的四元数方法有效地避
免了该问题并且计算量较小, 因此广泛应用于姿态
估计领域中.

姿态四元数向量q可以定义为

q =


q1

q2

q3

q4

 ≡


ex sin(α/2)

ey sin(α/2)

ez sin(α/2)

cos(α/2)

 =


q1:3

q4

 , (1)

其中, e =
[
ex ey ez

]T
为主旋转轴, α描述了参考

坐标系到载体系旋转的角度. 因此四元数完全并
且唯一地描述了刚体在参考坐标系下的方向. 从
这个定义来看, 它必须满足一个归一化约束, 即
∥q∥ = 1.

姿态矩阵A(有时称为姿态余弦矩阵)用四元
数可以表示为

A(q) =(q24 − qT
1:3q1:3)I3×3 + 2q1:3q

T
1:3

− 2q4[q1:3×], (2)

其中矩阵 [q1:3×]为差乘反对称矩阵; I3×3是 3 × 3

的单位矩阵. 四元数动力学方程为

q̇ =
1

2


0 ωz −ωy ωx

−ωz 0 ωx ωy

ωy −ωx 0 ωz

−ωx −ωy −ωz 0

 ·


q1

q2

q3

q4


=
1

2
Ω (ω) q

=
1

2


q4 −q3 q2

q3 q4 −q1
−q2 q1 q4

−q1 −q2 −q3



ωx

ωy

ωz


=
1

2
Ξ (q)ω, (3)

其中, ω = [ωx, ωy, ωz]
T为载体坐标系下的角速度.

该四元数动力学方程在任意旋转时都不会出现

奇点.
下文以四元数为基础建立了陀螺和TAM的离

散数学模型.

2.1 陀螺仪模型

载体上的陀螺仪提供角速度量测值. 下面给出
一个简单但是广泛应用的陀螺仪模型 [20]:

ωm (t) = ω (t) + β (t) + ηv (t) , (4)

β̇ (t) = ηu (t) , (5)
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其中, ηv是陀螺仪的零均值高斯白噪声, 陀螺仪的
偏差建模为随机游走:

E
[
ηv(t)η

T
v (τ)

]
= I3×3σ

2
vδ(t− τ),

E
[
ηu(t)η

T
u (τ)

]
= I3×3σ

2
uδ(t− τ). (6)

为了求解必须将模型离散化. 下面给出了一个离散
对偶积分器 [19]:(

1− ∆t

4
Ω (ωk)

)
qk+1

=(1 +
∆t

4
Ω (ωk))qk. (7)

通过上式可以由四元数轨迹方程得到角速度向量

ωk(qk, qk+1)

=(Ξ (qk) +Ξ (qk+1))
−1(qk+1 − qk), (8)

由于ω有三个分量而q有四个, 我们需要在每步加
上归一化约束以便很好的定义ω和q之间的关系.

对于漂移偏差, 一个简单的前向欧拉离散化
方法为

βk+1 = βk +∆tβk. (9)

2.2 TAM模型

在每个离散时刻k的三轴磁强计量测模型为

bmk = A(qk)bk + vk, (10)

其中, bk为地理坐标系下的地磁场向量; bmk 为载体
坐标系下的地磁场量测向量, 量测噪声为零均值的
高斯白噪声vk, 方差为Rk.

3 基于MHE的飞行器姿态估计

考虑到四元数的归一化性质, 下文通过连续线
性化只给出了解决带有等式约束的滚动时域估计

问题方案. 该方法在后续两部分将用来估计飞行器
的姿态和在线校正TAM.

3.1 MHE问题的表示

Bryson与Frazier [21]在 1963年首先给出了卡
尔曼滤波与最优关系的结论, 并指出卡尔曼滤波就
是无约束最小方差估计. 由于最小方差估计方法的
目标函数是二次型形式, 事实上有约束情况下的二
次型优化问题已经得到很好解决. 然而, 这种方法
考虑了所有以前的测量数据, 随着时间推移, 需要

处理的数据越来越多, 最终将导致问题不可解, 因
此只考虑当前时刻以前固定数量的数据, 同时将历
史数据对估计的影响用一种方法来近似描述, 则每
次参与优化的数据量不变, 可避免数据无限累加,
这种方法实现起来就像一个滚动的观测 “窗口”, 这
就是MHE的基本思想.

本文提出采用滚动时域估计器来估计四元数

和陀螺偏差, 窗口长度定义为L (i = 1, 2, · · · , L),
其中窗口最后的一个点 (i = L)代表现在时刻k. 滚
动时域估计问题则为

min
x1,··· ,xL
v2,··· ,vL

w1,··· ,wL−1

1

2

L∑
i=2

vT
i R

−1
i vi +

1

2

L−1∑
i=1

wT
i Q

−1
i wi

+
1

2
(x0

1 − x1)
T(P 0

1 )
−1(x0

1 − x1) (11a)

s.t.

xi+1 = f(xi,ui) +wi, i = 1, · · · , L− 1, (11b)

yi+1 = h(xi+1) + vi+1, i = 2, · · · , L, (11c)

li(xi) = 0, i = 1, · · · , L. (11d)

其中xi是待估计的状态. (11b)式描述了在离散情
况下的状态递推过程. 在该递推方程中ui是已知

输入, 它的过程噪声为wi, 过程噪声方差为Qi. 方
程 (11c) 为量测方程, yi为量测值, vi, Ri分别为量

测噪声和量测噪声方差. 在时域内的第一个时刻点
为x0

1, 方差为P 0
1 . (11a)式第三项为代价函数, 它

描述了到达代价. 值得注意的是 i = 1时刻的量测

值并没有包含在代价函数中. 假定从量测中得到
的所有信息已经包含在先验估计x0

1中. 等式约束
由 (11d)式给出. 滚动时域估计问题的输出为xL:
时域 “窗”中最后一个时刻的估计状态向量. 图 1为
MHE的工作原理.

xkˆ

xk⇁ˆ

0
k֓L k k⇁



2
(x1-x1)T(P1 )-1(x1-x1) vi vi+Ri

0 0 T wi wi
T֓ Qi

֓0 0 

2



2
∑
i/

L

∑
i/

L֓

图 1 滚动时域估计原理

Fig. 1. The principle of moving horizon estimation.
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这就是一个带权重的最小二乘问题, 在该问题
中权重就是方差阵的逆

Wm,i = R−1
i , (12a)

Wp,i = Q−1
i , (12b)

Wa = (P 0
i )

−1. (12c)
采用二范数记法:

[a]
T
W [a] = ∥a∥2W . (13)

把方程 (11b)、方程 (11c)、方程 (11d)代入到代价函
数 (11a)中, 得到下式:

min
xi

1

2

L∑
i=2

∥yi − h(xi)∥2Wm,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥xi+1 − f(xi,ui)∥2Wp,i

+
1

2

∥∥x0
1 − x1

∥∥2
Wa

(14a)

s.t.

li(xi) = 0, i = 1, · · · , L. (14b)
这样就将状态估计问题转化成了非线性规划

(NPL)问题, 可以用数值优化的方法求解.

3.2 MHE问题的求解

该NLP问题可用高斯牛顿迭代法解决. 在每
次的迭代中, 通过前一个解 x̄i(如果前一个解得不

到可以用最优估计替代)线性化测量和状态方程.
其中∆xi = xi − x̄i是对真实值的偏离:

min
∆xi

1

2

L∑
i=2

∥∥∥∥yi − h(x̄i)−
∂h(x̄i)

∂xi
∆xi

∥∥∥∥2
Wm,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥∥∥∥x̄i+1 − f(x̄i,ui)

+ ∆xi+1 −
∂f(x̄i,ui)

∂xi
∆xi

∥∥∥∥2
Wp,i

+
1

2

∥∥x0
1 − x̄1 −∆x1

∥∥2
Wa

, (15a)

s.t.

li(x̄i) +
∂li(x̄i)

∂xi
∆xi = 0, i = 1, · · · , L. (15b)

通过在全部的时域内引入状态偏离轨迹∆X =

[∆xT
1 ,∆xT

2 , · · · ,∆xT
L]

T, 该优化问题可以重写为

min
∆X

1

2
∥Am∆X −Bm∥2Wm

+
1

2
∥Ap∆X −Bp∥2Wp

+
1

2
∥Aa∆X −Ba∥2Wa

, (16a)

s.t. Aeq∆X − Beq = 0, (16b)

其中, 和量测有关的矩阵和向量是

Am = diag
(
− ∂h(x̄2)

∂x2
,−∂h(x̄3)

∂x3
, · · · ,−∂h(x̄L)

∂xL

)
,

Bm = [(h(x̄2)− y2)
T, (h(x̄3)− y3)

T, · · · , (h(x̄L)− yL)
T]T,

Wm = diag(R−1
2 ,R−1

3 , · · · ,R−1
L ). (17)

和递推状态代价函数相关的矩阵和向量是

Ap =



−∂f(x̄1, u1)

∂x1
1 0 · · · 0

0 −∂f(x̄2, u2)

∂x2
1 · · · 0

. . .

0 0 · · · −∂f(x̄L−1, uL−1)

∂xL−1
1


, (18)

Bp = [(f(x̄1, u1)− x̄2)
T, (f(x̄2, u2)− x̄3)

T, · · · , (f(x̄L−1, uL−1)− x̄L)
T]T, (19)

Wp = diag(Q−1
1 ,Q−1

2 , · · · ,Q−1
L−1). (20)

与最终代价有关的矩阵和向量是

Aa = [−1, 0, · · · , 0] ,

Ba =
[
x̄1 − x0

1

]
,

Wa = (P 0
1 )

−1. (21)

最后, 与等式约束有关的矩阵和向量是
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Aeq = diag
(
∂l1(x̄1)

∂x1
,
∂l2(x̄2)

∂x2
, · · · , ∂lL(x̄L)

∂xL

)
,

Beq =
[
−l(x̄1)

T,−l(x̄2)
T, · · · ,−l(x̄L)

T]T
. (22)

将代价函数 (14)线性化后可以写成

J(∆X) =
1

2
∆XT(AT

mWmAm +AT
pWpAp

+AT
aWaAa)∆X − (AT

mWmBm

+AT
pWpBp +AT

aWaBa)∆X

+
1

2
C

=
1

2

[
∆XTH∆X − 2M∆X +C

]
, (23)

其中, C是一个常数矩阵, M , H由方程 (23)中相
应的项确定. 这样就得到一个带有线性约束的最
小二乘目标函数. 该非线性规划问题可以通过引
入拉格朗日乘子Λ = [λT

1 , λ
T
2 , · · · , λT

L]和建立如下

KKT (Karush-Kuhn-Tucker)矩阵来解决:

J =

 H AT
eq

Aeq

 , (24)

F =

 G

Beq

 . (25)

该优化问题的解是∆X

Λ

 = J−1F . (26)

目前 (26)式是求逆过程较复杂, 如果不进行处
理, 计算负担较大. 目前主要的方法有迭代和稀疏
矩阵方法两种. 本文主要采用稀疏矩阵的方法.

3.3 飞行器的姿态估计

将上文建立的TAM与陀螺仪的离散化模型代
入MHE算法中, 即可得到

min
q1,··· ,qL
β1,··· ,βL

1

2

∥∥∥q0
1−q1

β0
1−β1

∥∥∥2
Wa

+
1

2

L∑
i=2

∥bmi −A(qi)bi∥2Wm,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥ωm
i − ωi(qi, qi+1)− βi∥2Wv,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥βi+1 − βi∥2Wu,i
, (27a)

s.t.

qT
i qi − 1 = 0, i = 1, · · · , L, (27b)

其中, ωi的计算式见 (8)式.
在每步的迭代过程中, 该非线性最小二乘问题

都是沿着参考轨迹

qi = q̄i +∆qi,

βi = β̄i +∆βi. (28)

进行线性化来得到线性的最小二乘优化问题, 以使
原问题可以通过一次矩阵因式分解求得.

线性化后的代价函数为

min
∆q1,··· ,∆qL
∆β1,··· ,∆βL

1

2

∥∥∥ q0
1−q̄1−∆q1

β0
1−β̄1−∆β1

∥∥∥2
Wa

+
1

2

L∑
i=2

∥∥∥∥bmi − b̄i −
∂bi
∂qi

∆qi

∥∥∥∥2
Wm,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥∥∥∥ωm
i − ω̄i(q̄i, q̄i+1)− β̄i −

∂ωi

∂qi
∆qi

−∆βi −
∂ωi

∂qi+1
∆qi+1

∥∥∥∥2
Wv,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥∥∥∥β̄i+1 +∆βi+1 − β̄i −∆βi

∥∥∥∥2
Wu,i

, (29a)

s.t.

q̄T
i q̄i − 1 + 2q̄T

i ∆qi = 0, i = 1, · · · , L, (29b)

其中, 部分偏微分为
∂bi
∂qi

=

[
∂A(qi)

q1
bi

∂A(qi)

q2
bi

∂A(qi)

q3
bi

∂A(qi)

q4
bi

]
,

(30)
∂ωi

∂qi
= − 2

∆T
ΞT(qi+1), (31)

∂ωi

∂qi+1
=

2

∆T
ΞT(qi). (32)

(30)式中的偏微分可以通过 (10)式求解. 在代价
函数里 b̄是载体坐标系中被估计的参考向量, 可以
表示为

b̄i = A(q̄i)bi. (33)

每步迭代之后, 四元数轨迹通过 (28)式来更
新. 到达代价则借用EKF的思想进行更新求解.

综上所述, 基于MHE算法的飞行器姿态估计
主要步骤为

步骤1 初始化: 给定Q, R, P0, 初始状态估
计 x̂0和滚动时域窗口长度L;

步骤2 当k 6 L时, 求解根据EKF更新公式
计算当前时刻状态的估计值 x̄k;
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步骤3 当 k > L时, 根据 (24)—(26)式求解
优化问题 (29), 得到优化解∆xk;

步骤4 根据 (28)式计算当前时刻的状态估
计值 x̄k;

步骤5 由EKF更新公式计算下一时刻先验
估计状态x0

2和误差方差矩阵P 0
2 ;

步骤6 在k + 1时刻, 获得量测bmk+1, 构造新
的量测数据集, 返回步骤3.

4 TAM的在线校正

TAM是一种质轻、可靠性高、能量消耗少的传
感器. 因此, 大多数微小型低轨卫星采用它作为姿
态传感器. 目前大多数文献不考虑TAM的在线校
正问题, 即假定传感器在线下是校正过后已能够满
足精度要求, 如文献 [22, 23]. 而事实上仪器实际
工作环境和线下测试时有很大区别, 极端的温度梯
度、机械压力、复杂的电磁环境等均对传感器的状

态有较大影响 [24]. 尺度因素、零偏、非对准误差等
都会有变化, 对姿态精度起着重要的作用. 因此飞
行器的另外一个重要目标是能够实时估计传感器

误差参数以便校正. 在实际应用中, 综合考虑TAM
非正交误差、尺度因素误差和零偏误差这三种误差

建立如下校正模型:

bmi = A(qi)((I +K)ibi + ni) + vi, (34)

式中

K =


sx ϕ+ α θ − γ

−α sy β + ψ

γ −β sz

 , (35)

其中, sx, sy, sz为TAM的尺度因素, n为零偏, ψ,
θ, φ为非正交误差角. 令

D = I +K =


D11 D12 D13

D21 D22 D23

D31 D32 D33

 , (36)

n =
[
n1 n2 n3

]T
. (37)

则误差参数向量δ为

δ =
[
D11, · · · , D33, n1, n2, n3

]T
. (38)

根据模型 (34)得到如下非线性MHE问题:

min
q1,··· ,qL
β1,··· ,βL
δ1,··· ,δL

1

2

∥∥∥∥∥ q0
1−q1

β0
1−β1

δ0
p1−δp1

∥∥∥∥∥
2

Wa

+
1

2

L∑
i=2

∥bmi −A(qi)(Dibi + ni)∥2Wm,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥ωm
i − ω̂i(qi, qi+1)− βi∥2Wv,i

+
1

2

L−1∑
i=1

∥βi+1 − βi∥2Wu,i
, (39)

其中

δi = δ̄i +∆δi. (40)

5 仿真验证

为了验证方法的有效性, 以TAM和陀螺仪为
姿态测量敏感器, 进行了蒙特卡洛仿真. TAM的
采样周期为1 s, 采用10阶全球地磁场模型 (IGRF)
来近似地磁场分布, 并假设TAM的量测噪声为均
值为0、标准差为50 nT的高斯白噪声. 陀螺仪噪声
特性为σv = 1.4 µrad/s1/2, σu = 1.3 µrad/s3/2. 仿
真时间为 1000 s. 建立了关于三轴姿态均方根误差
(RSS)指标来描述算法总体性能.

5.1 不考虑校正

为了分析算法性能, 在初始姿态误差比较小和
比较大以及不同窗口长度情况下, 分别采用EKF,
UKF与MHE来估计飞行器的三轴姿态, 并对这几
种算法进行了性能分析.

5.1.1 不同窗口长度对算法性能的影响

考虑到窗口长度是计算精度与计算量的折中,
太小会引起发散, 太大则计算时间过长, 建议首
先尝试窗口长度L分别设为 6, 12, 18, 24. 设飞行
器初始姿态误差角为

[
1 1 2

]T
deg, 初始方差阵为

(0.50)2I3×3. 无初始陀螺漂移误差, 初始陀螺漂移
方差为 (0.2(0)/h)2I3×3.

下图为不同窗口长度下姿态估计误差. 从
图 2可以看出, 当L = 6时, MHE算法不能收敛;
当L = 12时, MHE算法收敛, 但精度没有L = 18

和L = 24时高; 而L = 18与L = 24时算法精度没

有太大差别, 因此在实际应用中因综合考虑计算负
担与精度选取窗口长度.

实际上, Rao和Rawlings已经证明了MHE的
稳定性 [25], 同时提出时域的长度L不应该比系统

状态的个数少, 否则将不能保证算法稳定性. 建议
选择系统阶数的 2—3倍作为时域长度 [13]. 本文中
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的结果与该准则基本吻合, 因此选择L = 18较为

合理, 下文仿真环境均设L = 18.

0 200 400 600 800 1000
0

1

2

3

4

5

6

/s

/
(O
)

L/

L/

L/

L/

图 2 (网刊彩色) 不同窗口长度下的姿态估计误差
Fig. 2. (color online) Attitude estimation errors for
different window length.

5.1.2 不同初始姿态误差对算法性能的影响

设计较大初始误差和较小初始误差的条件进

行仿真对比EKF, UKF, MHE三种算法的性能.
仿真环境 1 设飞行器初始姿态误差角

为
[
1 1 2

]T
deg, 初始姿态方差阵为 (0.5◦)2I3×3.

无初始陀螺漂移误差, 初始陀螺漂移方差为
(0.2◦/h)2I3×3;

仿真环境2 设飞行器初始姿态误差角为[
10 10 20

]T
deg, 初始姿态方差阵为 (5◦)2I3×3;

无初始陀螺漂移误差, 初始陀螺漂移方差为
(2◦/h)2I3×3.

在初始姿态误差角较小角度时, 如图 3所示,
EKF, UKF算法虽然精度低于MHE算法, 估计误
差也都不太大. 在这种情况下, 由于MHE具有较
大的计算量, 因此并不占优势.

/s

/
(O
)

0 200 400 600 800 1000
-2

0

2

4

6

8

10
MHE

UKF

EKF

图 3 (网刊彩色) 较小初始姿态误差下的姿态估计误差
Fig. 3. (color online) Attitude estimation errors of
small initial attitude errors.

但当初始姿态误差角较大时, 如图 4所示,
EKF算法滤波精度下降很快. 这是由于在大角

度较强非线性的情况下, EKF算法的高阶截断误
差对滤波精度和稳定性都产生很大的影响. UKF
虽然能够收敛, 但收敛速度及精度远不及MHE.

/s

/
(O
)

0 200 400 600 800 1000
-2

0

2

4

6

8

10

MHE

UKF

EKF

图 4 (网刊彩色) 较大初始姿态误差下的姿态估计误差
Fig. 4. (color online) Attitude estimation errors of
large initial attitude errors.

5.2 考虑校正

此节仿真参数的设置同 5.1.2节中的仿真环境
1. 在有系统误差的情况下, EKF, UKF和MHE三
种算法姿态估计误差见下表 1 , 系统的误差参数
真实值以及估计值见表 2 . 从结果可以看出, 由于
MHE算法是采用过去的一组批量数据, 因此估计
误差较EKF, UKF更高.

表 1 不同滤波器下均方根姿态误差

Table 1. RMS attitude errors of different filters.

滤波器 EKF UKF MHE

RMS/(′′) 78 41 35

表 2 TAM真实参数误差和MHE估计值
Table 2. TAM calibration truth error parameter and
the estimation results for MHE.

零偏/nT 尺度因素误差 非正交因素/(◦)

真实值 0.10 0.01 0.17

−0.20 −0.01 −0.28

0.30 0.01 0.54

估计值 0.099 0.009 0.174

−0.201 −0.008 −0.278

0.298 0.009 0.551

6 结 论

本文通过设计一种滚动时域估计算法, 将状态
估计问题转化为优化问题. 利用优化问题在求解约
束方面的优势, 显式求解了四元数归一化性质, 省
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去了以往滤波算法每次迭代过程中的暴力约束, 减
少了计算量, 提高了精度. 同时为了满足实时性要
求, 窗内采用高斯 -牛顿迭代法, 减少了寻优时间.
此外由于TAM在工作时地面校正参数不再适用,
因此提出TAM的在线校正问题. 利用以建立好的
MHE算法, 在姿态估计的同时在线求解校正参数.
这样不会新增加系统状态维数, 并且TAM仍可以
以矢量的形式作为观测值, 保证了姿态估计的信息
量. 仿真结果表明, 该方法具有一定的鲁棒性, 对
系统误差、初始误差均不敏感, 精度更高.
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Abstract
According to the attitude estimation and three-axis magnetometer on-line calibration, a real time moving horizon

estimation algorithm is presented in this paper. First, moving horizon estimation filter is designed since system constraints
existing in most practical cases cannot be solved analytically in the framework of Kalman filter. Taking advantage of
the optimal problem in dealing with constraints, the presented method converts the attitude estimation problem into an
optimal one by which the quaternion normalization property can be solved analytically in smaller searching space with
better efficiency and accuracy. Second, through a series of linearization of system equations, Gauss-Newton iterative
method is applied in the horizon window composed of finite history information to obtain the best state estimation
and meet the real time requirement at the same time. Once the newest best state estimation value is obtained, it will
be sacked into the horizon window and the oldest one discarded. By this way, the filter is moving forward. Finally,
based on the proposed method, the three-axis magnetometer parameter on-line calibration combined with attitude
estimation is solved without adding any system state dimension, which can also make sure that the measurements
with three-axis magnetometer are in the form of vector as its obvious benefits in the sense of ensuring information
quantity. On considering the extreme environment such as great temperature gradient, mechanical pressure and complex
electromagnetic fields, different from that of the off-line calibration, the calibration parameter is changed definitely. So
the on-line calibration is necessary though neglected by most papers. Simulation results show that under the condition
of small initial errors, the difference of accuracy among EKF, UKF and moving horizon estimation is small. But the
computational burden of the last one is relatively large. The advantage of the described method is not so obvious in
this case. But when the initial errors are large, the moving horizon estimation still can get the precise results no matter
how great are the EKF (extended Kalman filter) and UKF (unscented Kalman filter) deviated from the true values.
Thus the proposed method has its high accuracy and poor sensitivity of the initial and systematic errors along with fast
convergence, all of which are vital in most actual environments.
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