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卡尔曼预测及姿态补偿算法研究及在机载天线

稳定跟踪系统扰动隔离应用

罗　珊，唐　猛，李忠平
（西南交通大学 机械工程学院机电测控系，成都　６１００３１）

摘要：在机载天线稳定跟踪系统进行目标卫星捕获跟踪的过程中，载体飞机本身所具有的位置变化和姿态变化的动态性能能增强天

线跟踪系统工作的灵活性和机动性，但也容易发生由于载体扰动造成的目标跟踪失效；针对目前广泛应用的捷联式稳定跟踪平台，提出

了一种隔离载体扰动的融合算法，利用卡尔曼滤波对天线载体的位置进行预测，提前补偿了飞机线运动对稳定跟踪精度的扰动，并给出

了方位、俯仰速率陀螺仪构成反馈速度环的姿态补偿算法，建立了以算法为基础的仿真模型；仿真结果表明，该算法模型下的跟踪值更

接近于目标卫星的真实值，载体飞机的位置和姿态扰动被有效隔离。

关键词：机载天线稳定跟踪系统；载体扰动；卡尔曼；速率陀螺仪；补偿算法
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０　引言

将天线置于飞机、坦克及舰船等具有动态特性环境下对目

标卫星进行捕获或跟踪能增强天线跟踪系统工作的灵活性和机

动性，在卫星电视接收、车船用移动卫星通讯、公安消防以及

抢险救灾等野外作业的领域中得到广泛应用。卫星捕获就是确

定天线阵面的视轴是否指向目标卫星；卫星跟踪就是根据目标

卫星、搭载体的位置及姿态的运动来实时调整相应伺服控制装

置的运动，从而实现稳定跟踪的目的。

对于机载天线稳定跟踪系统而言，由于目标卫星的位置运

动信息可由上位机给出，卫星稳定跟踪过程中的主要扰动来自

于搭载体飞机的位置及姿态运动。考虑到高性价比和安装维护

简便，对机载天线稳定跟踪系统的技术解决方法选择 “数学解

析平台”的捷联式现已得到广泛应用。在捷联式稳定跟踪系统

中，若要保证稳定跟踪的精确性和平稳性，一方面要提前预测

飞机位置运动，即由飞机历史轨迹的一系列采样点来估计其运

动规律，利用当前的采样值来预测飞机下一秒的位置，根据飞

机位移通过坐标转换提出位移补偿算法；另一方面要针对飞机

姿态变化，提出姿态补偿算法。

文献［１］对比了采用光电编码器和速率陀螺分别作为速率

反馈元件构成速度反馈环的系统跟踪特性；文献［２］在隔离飞

机线运动干扰时，需要直接获取飞机在任意时刻所处的经度、

维度和高度信息；文献［３］仅仅考虑了利用卡尔曼滤波的递推

估计能力对目标位置进行预测。但在实际应用中，位置预测的

目的是为了更好地对中天线并隔离扰动，基于此，本文针对机

载天线稳定跟踪系统的载体扰动问题提出了一种融合算法，其

核心在于：利用卡尔曼滤波对天线载体的位置进行预测，提前

补偿飞机线运动对稳定跟踪精度的扰动，并作为输入项结合由

两个方位、俯仰速率陀螺仪构成反馈速度环的姿态补偿模型，

从而使得跟踪性能提高，扰动得以隔离，最后仿真验证了该融

合算法的正确性。

１　机载天线稳定跟踪系统载体扰动问题

本文研究的天线伺服驱动机械机构采用两轴方位－俯仰型
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转台式座驾，其中方位运动和俯仰运动相互独立。由于直线运

动由平行四边形机构与俯仰运动联动，且该直线运动仅影响天

线阵面对中目标卫星的面积，故在仅考虑天线阵面视轴对中目

标卫星精度的前提下，只需要隔离天线伺服驱动系统在方位和

俯仰两个方向受到的载体扰动。

如图１所示，当犽时刻时，载体飞机坐标系为犗犽犡犽犢犽犣犽 ，

此时为保证天线阵面视轴对准目标卫星 需控制天线阵面的指向

为犘犽→犛。当犽＋１时刻时，飞机的线运动使载体矢量中心由犗犽
点运动到犗犽＋１ 点，飞机自身姿态的变化使载体坐标系变为

犗犽＋１犡犽＋１犢犽＋１犣犽＋１ ，此时需控制天线阵面的指向为犘犽＋１→ 犛。

图１　机载天线对中机制

使用卡尔曼预测和姿态补偿的融合算法，首先利用犽时刻

已知的位置信息犗犽 通过卡尔曼预测到犽＋１时刻载体的位置

犗犽＋１ 并间接得到此时天线的位置犘犽＋１ ，则可求得将天线阵面

的视轴指向由犘犽→犛调整为犘犽＋１→ 犛所需要的俯仰角Δθ和方位角

Δφ，以隔离载体线运动的扰动。再利用速率陀螺仪采集方位

角速度信息ω狓犪和俯仰角速度信息ω狕狆 构成速度环，反馈补偿犽

时刻到犽＋１时刻的载体姿态扰动。

２　算法介绍

２１　基于犓犪犾犿犪狀预测的载体线运动隔离算法

Ｋａｌｍａｎ预测的算法原理来源于投影定理
［４］，它采用递推

原理对一系列带有过程噪声和观测噪声的输入量处理得到各参

数的实际值。在本研究中，可采用Ｋａｌｍａｎ预测由历史数据预

测未来飞机的线运动状态从而实现稳定跟踪的目的。

移动载体飞机系统可看成一个无控制项的离散系统，故其

状态方程可由一个线性随机微分方程来描述：

犡（狀）＝犡（狀－１）＋ω（狀－１） （１）

　　其中：犡（狀）、犡（狀－１）∈犚
狀分别为狀、狀－１时刻的系统状态

向量，∈犚
狀×狀为把狀－１时刻的状态转移到狀时刻的状态的系

统转移矩阵；ω（狀－１）∈犚
狀 为狀－１时刻的系统模型过程噪声

向量；再加上系统的测量值可得到此系统的观测方程：

狕（狀）＝犎·犡（狀）＋υ（狀） （２）

　　其中：狕（狀）∈犚
犿 为狀时刻的观测向量，且有犿≤狀；犎 ∈

犚犿×狀 为已知观测矩阵；υ（狀）∈犚
犿 为狀时刻的观测噪声向量。通

常情况下，模型过程噪声ω和观测噪声υ均为高斯白噪声且互

不相关，过程噪声的协方差为犙犽，观测噪声的协方差为犚犽 。

如图１所示，以地心为原点，指向北极点的方向为犣轴正

方向，赤道平面为犡犢 轴平面建立地球坐标系，飞机的绝对位

置犗犽 和犗犽＋１ 可在地球坐标系中表示出来。为降低运算复杂程

度，将三坐标系的卡尔曼预估器分开设计，从而将三维跟踪简

化为一维跟踪。

在一维犡方向建立卡尔曼预估器，设狓１（狀）为狀时刻飞机

矢量中心在犡犈 方向上的位移，狓２（狀）为速率，狓３（狀）为加速率，

则狀时刻系统状态向量为：

犡（狀）＝

狓１（狀）

狓２（狀）

狓３（狀

熿

燀

燄

燅）

（３）

　　则系统状态方程中＝

１ 犜
犜２

２

０ １ 犜

熿

燀

燄

燅０ ０ １

，其中犜为采样时

间；而系统观测方程中系统测量值为狕（狀）＝狓１（狀），故有犎

＝ ［１ ０ ０］。

Ｋａｌｍａｎ预估总体分为两个步骤：时间更新和状态更新。

首先对系统向量进行时间更新，利用下列算式由狀－１时刻的

系统状态值犡
∧

狀－１ 更新出狀时刻系统状态中间值犡
∧

珔狀 ：

犡
∧

珔狀 ＝犡
∧

狀－１ （４）

　　再由狀－１时刻的系统协方差犘狀－１ 及系统过程噪声的协方

差犙狀－１ 更新出狀时刻的协方差中间值犘珔狀 ：

犘狀 ＝·犘狀－１·
犜
＋犙狀－１ （５）

　　完成时间更新得到系统状态向量及协方差的中间值后，需

考虑系统测量噪声的影响得出相应的 Ｋａｌｍａｎ增益犌狀 用于状

态更新：

犌狀 ＝
犘珔狀·犎

犜

犎·犘珔狀·犎
犜
＋犚狀－１

（６）

　　结合时间更新后的狀时刻系统状态向量中间值犡
∧

珔狀 、狀时刻

的Ｋａｌｍａｎ增益犌狀 及狀时刻的系统观测值狕（狀），便可以通过

状态更新得到狀时刻的系统状态向量最优预测值：

犡
∧

狀 ＝犡
∧

珔狀 ＋犌狀·［狕（狀）－犎·犡
∧

珔狀］ （７）

　　为使Ｋａｌｍａｎ预测器能不断运行下去直到系统过程结束，

需要不断更新协方差向量使该算法能自回归地运算下去，故根

据下式可得到狀时刻的协方差向量犘狀：

犘狀 ＝ ［犐－犌狀·犎］·犘珔狀 （８）

　　飞机的绝对位置可由上述 Ｋａｌｍａｎ预估算法得出：犗犽 ＝

［狓狅犽 狔狅犽 狕狅犽］；犗犽＋１＝［狓狅犽＋１ 狔狅犽＋１ 狕狅犽＋１］；由于天线安装在

飞机上固定位置，故根据实际情况由天线飞机相对位置 →犗犘 可

求得相应的天线矢量中心绝对位置：

犘犽 ＝ ［狓犘犽 狔犘犽 狕犘犽］，犘犽＋１ ＝ ［狓犘犽＋１ 狔犘犽＋１ 狕犘犽＋１］

　　若目标卫星犛＝ ［狓犛 狔犛 狕犛］，它可由上位机给出卫星

在地理坐标系中的坐标，即大地经度、纬度、高变换而来［５］，

则两时刻天线对中的视轴方向分别为：

犘犽→犛＝ ［狓狊－狓犘犽 狔狊－狔犘犽 狕狊－狕犘犽］＝

［狉ｓｉｎθ犽ｃｏｓφ犽 狉ｓｉｎθ犽ｓｉｎφ犽 狉ｃｏｓθ犽］ （９）

犘犽＋１
→ 犛＝ ［狓狊－狓犘犽＋１ 狔狊－狔犘犽＋１ 狕狊－狕犘犽＋１］＝

［狉ｓｉｎθ犽＋１ｃｏｓφ犽＋１ 狉ｓｉｎθ犽＋１ｃｏｓφ犽＋１ 狉ｃｏｓθ犽＋１］ （１０）

　　故为隔离飞机线运动扰动，保证天线阵面视轴始终指向目

标阵面卫星，需要分别将俯仰角和方位角调整Δθ和Δφ：Δθ＝

θ犽＋１－θ犽；Δφ＝φ犽＋１－φ犽。

２２　载体姿态扰动隔离算法

为隔离飞机姿态改变的扰动，在天线的方位旋转底盘上安

装单轴速率陀螺仪以采集天线方位框架和飞机合成的相对于惯
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性空间的角速度ω狓犪 ，在天线的俯仰天线板面上安装另一个单

轴速率陀螺仪以采集天线俯仰框架、方位框架及飞机三者合成

的相对于惯性空间的角速度ω狕狆 。

假设飞机姿态改变的角速度在载体坐标系犗犡犮犢犮犣犮 中的

分量分别为ω狓犮，ω狔犮，ω狕犮 ，天线伺服驱动控制的方位电机和俯

仰电机的补偿角速度分别为θ犪 和θ狆 。

图２　犗犡犮犢犮犣犮→犗犡犪犢犪犣犪→犗犡狆犢狆犣狆 坐标转换示意图

如图２所示，经过载体坐标系犗犡犮犢犮犣犮 、天线方位阵面

坐标系犗犡犪犢犪犣犪 、天线俯仰阵面坐标系犗犡狆犢狆犣狆 的坐标转换

后，飞机姿态改变的角速度耦合到俯仰坐标系上的三分量为

ω狓狆，ω狔狆，ω狕狆 ：

ω狓狆 ＝ω狓犪 ＝ω狓犮ｃｏｓθ犪＋ω狔犮ｓｉｎθ犪

ω狔狆 ＝－ω狓犮ｓｉｎθ犪ｃｏｓθ狆 ＋ω狔犮ｃｏｓθ犪ｃｏｓθ狆 ＋ω狕犮ｓｉｎθ狆

ω狕狆 ＝ω狓犮ｓｉｎθ犪ｓｉｎθ狆 －ω狔犮ｃｏｓθ犪ｓｉｎθ狆 ＋ω狕犮ｃｏｓθ
烅

烄

烆 狆

（１１）

　　由于方位电机和俯仰电机分别安装在方位框架和俯仰阵面

上，故两电机回路产生的角速度耦合到俯仰坐标系上的三分量

分别为ω′狓狆，ω′狔狆，ω′狕狆 ：

ω′狓狆 ＝θ狆

ω′狔狆 ＝θ犪ｓｉｎθ狆

ω′狕狆 ＝θ犪ｃｏｓθ
烅

烄

烆 狆

（１２）

　　则将飞机姿态改变的角速度和电机回路产生的角速度均耦

合到俯仰坐标系中所得到的系统角速度分量为：

ω狓 ＝ω′狓狆 ＋ω狓狆

ω狕 ＝ω′狕狆 ＋ω狕｛ 狆

（１３）

　　根据２．１中Ｋａｌｍａｎ预估可知，为保证天线阵面视轴始终

指向卫星需要分别将俯仰角和方位角调整Δθ和Δφ，将该角度

转换到俯仰坐标系中则有：

ω狓 ＝Δθ

ω狔 ＝Δφ·ｓｉｎ（Δθ）

ω狕 ＝Δφ·ｃｏｓ（Δθ

烅

烄

烆 ）

（１４）

　　故为隔离天线姿态变化对跟踪精度的扰动，需满足：

ω狓 ＝ω狓

ω狕 ＝ω｛ 狕

（１５）

　　将式 （１１），（１２），（１３），（１４）带入式 （１５）中，可得到

载体姿态扰动隔离算法 （１６）：

θ狆 ＝Δθ－ω狓犪

θ犪 ＝
Δφ·ｃｏｓΔθ－ω狕狆

ｃｏｓθ
烅
烄

烆 狆

（１６）

　　据上述算法可知，为同时隔离载体飞机线运动和姿态改变

对天线对中系统稳定跟踪的精度扰动，设计了一种将ｋａｌｍａｎ

预估器作为输入，结合两个单轴速率陀螺仪构成速率反馈环的

融合算法，其流程如图３所示。

３　仿真验证及结果分析

为了验证该算法的可行性，在 Ｍａｔｌａｂ中建立了算法的仿

图３　融合算法流程示意图

真模型并试验。本文将三坐标系的卡尔曼预估器分开设计，假

设飞机矢量中心在犡犈 方向上的位置是１５，速度是５，加速度

是１，即犡犈 方向卡尔曼预估器的初始系统状态向量是：犡（１）

＝ ［１５ ５ １］犜 ，初 始 最 优 化 估 计 向 量 是：犡
∧

（１） ＝

［０ ０ ０］犜 ，初始最优化估计协方差是：犘（１）＝狕犲狉狅狊（３），

过程噪声协方差为：犙（１）＝犲狔犲（３），测量噪声协方差为犚（１）

＝０．１，且本系统的测量周期为犜＝１。根据２．１中的算法步

骤及上述初始数据可以建立起该算法在 Ｍａｔｌａｂ中的模型，其

仿真结果如图４所示。

图４　犡犈 方向位置预测

由图４可看出，该仿真曲线的轨迹随着时间推移趋于收

敛，即通过卡尔曼滤波算法预测的预测值能很好地贴合真

实值。

为对比测量值和预测值与真实值的偏差程度，将狔－狓（测

量值－真实值）和狊－狓（预测值－真实值）作为随变量生成仿

真模拟曲线，结果如图５所示。

为进一步分析卡尔曼预测算法的性能，对比预测值－真实

值偏差和测量值－真实值偏差的离散程度，分别求出不同时间

段狊－狓和狔－狓的协方根狉犿狊（狊－狓）和狉犿狊（狔－狓），其结果

如表１所示。

由图５和表１可看出，随着时间的推移预测曲线与测量曲

（下转第１１１页）


