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小型无人机组合导航系统的姿态确定方法研究
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摘要:为了解决小型无人机导航中的姿态确定问题,将小型四旋翼无人机作为研究载体,设计出一种组合导航系统

姿态确定方法。采用最速下降法处理地磁仪与加速度计的数据来降低测量误差,引入无损卡尔曼滤波模型来抑制

陀螺仪的漂移,并采用气压高度计来模拟GPS的效果,为系统提供实时飞行高度。应用该方法得到的导航数据用

于无人机的姿态估计,可以为整个飞行控制系统提供必要的角度、速度、位置等导航信息,提高无人机飞行过程中

的控制性能。
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Abstract:InordertosolvetheattitudedeterminationprobleminsmallUnmannedAerialVehicle(UAV)

navigation,wetakethesmallfour-rotorUAVasthecarrierofstudyanddesignanattitudedetermination
methodforintegratednavigationsystem.Thesteepestdeclinetreatmentmethodisadaptedtothedata
fromthemagnetometerandtheaccelerometertoreducethemeasurementerror.TheunscentedKalmanfil-
teringmodelisintroducedtosuppressthegyrodrift,andthepressurealtimeterisemployedtosimulate
theeffectofGPSandprovidereal-timeheightforthesystem.Thenavigationdataduetothisproposed
methodisusedtoestimateattitudeofUAV.Itnotonlycanbringnecessaryattitude,velocityandposition
ofthenavigationinformationfortheentireflightcontrolsystem,butalsocanimprovethecontrolper-
formanceintheflightofUAV.
Keywords:four-rotorUAV;integratednavigation;attitudedetermination;Kalmanfiltering

  随着嵌入式智能系统、多传感器数据融合等相

关技术的不断发展与完善,无人机在越来越多的领

域开始发挥作用。小型无人机不仅在军事上扮演了

重要角色,而且在摄影摄像、防灾救灾、安全生产、环

境监测、资源勘探、国土测绘、海洋资源勘探、森林火

灾防范监测等方面也得到了广泛应用[1]。小型无人

机对导航系统功能的最基本要求,就是能够为飞行

控制过程提供足够精确可靠的姿态、速度、位置等导
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航信息。
目前,国内外的无人机导航技术都处在高速发

展阶段,以美国为主导的传统无人机技术日臻成熟。
伴随着工业技术的发展,新一代惯性元件不断研发。
先进的通过数据融合算法运用于导航研究,带来了

数据处理与分析技术的完善,克服了单一传感器不

确定性与不可靠性的缺点,使得误差修补与补偿等

技术逐步提高[2]。但是姿态确定等问题的存在,限
制了导航系统精度和稳定性的提高,无法满足小型

无人机高精度控制的需要。
本文研究了一种小型无人机组合导航系统的姿

态确定方法,选用加速度计、陀螺仪、地磁仪和气压

高度计作为无人机姿态的数据采集传感元件,通过

最速下降法处理地磁与加速度计数据来降低测量误

差,引入无损卡尔曼滤波模型作为系统的数据分析

与解算,得到的解算数据有助于小型无人机导航系

统的姿态确定,从而为整个飞行控制系统提供必要

的角度、速度、位置等导航信息,提高无人机飞行过

程中的控制性能。

1 传感器姿态解算

1.1 陀螺仪单独定姿算法

传感器系统以包含三轴加速度计和三轴陀螺仪

的新 型 传 感 器 MPU6050、三 轴 地 磁 传 感 器

HMC5883L以及气压高度计 BMP180作为感应器

件。设载体的航向角为φ,俯仰角为θ,滚转角为

γ,采用四元数法求陀螺仪的姿态角,通过四元数微

分方程确定如下由载体坐标系到导航坐标系下的坐

标变换矩阵[3]:

Cn
b =

q20+q21-q22-q23 2(q1q2-q0q3) 2(q1q3+q0q2)

2(q1q2+q0q3) q20-q21+q22-q23 2(q2q3-q0q1)

2(q1q3-q0q2) 2(q2q3+q0q1) q20-q21-q22+q23
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式中:n、b和q为欧拉角矩阵变量。
根据坐标变换矩阵可得姿态信息:

θ=arcsin(C32)[-π/2,π/2]

γ=arctan(-C31/C33)[-π,π]

φ=arctan(C12/C22)[-π,π]
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1.2 加速度计与磁强计定姿算法

在低速条件下,加速度计和地磁仪解算常用的

方法是几何旋转法。在载体坐标系下,重力场分量

记为gb =[gb
xgb

ygb
z]T 。当载体处于非机动状态

时,在导航坐标系下,重力场分量为gn =[00g]T ,
则有:

gb =Cb
ngn =

-gsinθ
gsinγcosθ
gcosγcosθ
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式中:Cb
n 为导航坐标系到载体坐标系的欧拉角矩

阵,具体如下:

Cb
n =

cosθcosφ cosθsinφ -sinθ
sinγsinθcosφ-cosγsinφ cosγcosφ+sinγsinθsinφ sinγcosθ
sinγsinφ+cosγsinθcosφ cosγsinθsinφ-sinγcosφ cosγcosθ
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由式(2)~式(4)可得,加速度计、地磁仪的滚转角和

俯仰角分别为:

γ=arctan(gb
y/gb

z) (5)

θ=arcsin(-gb
x/g) (6)

当地理坐标系与载体坐标系重合时,地磁仪的

输出为Mn=[MN0MD]T ;载体磁传感器的输出为

Mb =[Mb
x Mb

yMb
z]T 。根据 Mb =Cb

n·Mn ,将式

(5)、式(6)计算的滚转角和俯仰角代入Cb
n 中,得到

地磁场矢量在X 轴和Y 轴上的分量:

Mb
xcosθ+Mb

ysinθsinγ+Mb
zsinθcosγ=MNcosφ

Mb
ycosγ-Mb

zsinγ=-MNsinφ{
(7)

忽略磁偏角,则航向角为:

φ=arctan-
Mb

ycosγ-Mb
zsinγ

Mb
xcosθ+Mb

ysinθsinγ+Mb
zsinθcosγ
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(8)
然而,几何旋转法并没有充分利用重力场和地

磁的特性[4]。文献[5]中采用高斯-牛顿误差最小法
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来处理加速度计和地磁的数据,将观测量转换为四

元数,其也存在计算量大的缺点。引入最速下降法,
运算过程只涉及简单的加减乘,以提高运算效率。

最速下降法又称梯度下降法。在该方法中,当
沿梯度方向时,函数能以最快的速度到达最大值;相
反,在负梯度方向则以最快的速度达到最低点。当

函数J 在某一点ak 的梯度 ÑJ(ak)为一个向量,其
方向是J 增加最快方向。显然,负梯度方向是J 减

小最快的方向[6]。
对于任意一点ak ,定义ak 点的负梯度搜索方

向的单位向量为

sk =-
ÑJ(ak)

‖ ÑJ(ak)‖
(9)

从ak 点出发,沿着sk 方向走一步,步长为ρk ,
得到新的点ak+1=ak +ρsk 。

因为有

Δg=Cn
b·gb -gn (10)

ΔM =Cn
b·Mb -Mn (11)

在理论上,Δg和ΔM 的值恒等于0。由于测量

误差等因素的存在,ΔM 不总为零,只能期望误差

趋向0。0作为误差的极值,可以用最速下降法来逼

近,其迭代公式如下:

qt +1=qt-γ·
Ñf(Δg,ΔM)

‖ Ñf(Δg,ΔM)‖
t=0,1,2,…,n

(12)
确定步长是最速下降法的核心,通常取梯度长

度的0.04倍,可以根据实际情况适当改变。通过算

法进行逼近,可以求得使误差达到最小的最佳四元

数,然后将其作为线性观测量进行UKF滤波[7]。

2 无损卡尔曼滤波模型

在无损卡尔曼滤波(UKF)中,由于近似非线性

函数的概率密度分布比近似非线性函数更容易[9],
用采样点近似表示状态的高斯分布来描述非线性系

统。本文通过无味变换(UT)先构造Sigma点集,
然后对构造的Sigma点集进行非线性变换,就可近

似地表示系统分布,最后对非线性变换后的Sigma
点集进行加权处理,即可得到输出方差和均值。

UT变换是一种非线性变换中用于计算随机变

量统计特性的新方法[8],其不再近似系统的非线性

方程,避 免 了 高 阶 阶 段,相 比 拓 展 卡 尔 曼 滤 波

(EKF)可以有效提高滤波精度。针对如下非线性

系统

xk+1=f(xk)+wk (13)

yk =h(xk)+vk (14)

式中:xk+1 为第k+1步时的系统状态,xk 为第k
步时的系统状态,wk 为状态噪声矩阵,yk 为观测矢

量,vk 为测量噪声。
设状态量为高斯随机矢量,过程噪声、测量噪声

的统计特性如下:

wk ~N(0,Qk) vk ~N(0,Rk)

1)初始化

x̂0=E[x0] (15)

P0=E[(x0 -̂x0)(x0 -̂x0)T] (16)

2)状态估计

χ0
k-1 =̂xk-1 (17)

χi
k-1 =̂xk-1+( (n+k)Pk-1)i,i=1,2,…,n

(18)

UT变换表达式为:

χi
k-1 =̂xk-1-( (n+k)Pk-1)i,i=n+1,…,2n

(19)

χi
k|k-1=f(χi

k-1) (20)

x̂k- =∑
2n

i=0
W(m)

i χi
k|k-1 (21)

时间传播方程表达式为:

Px-,k =∑
2n

i=0
W(c)

i [χi
k|k-1 -̂xk-][χi

k|k-1 -̂xk-]T+Qk

(22)

γi
k|k-1=h(χi

k|k-1) (23)

ŷk- =∑
2n

i=0
W(m)

i γi
k|k-1 (24)

Py,k =∑
2n

i=0
W(c)

i [γi
k|k-1 -̂yk-][γi

k|k-1 -̂yk-]T+Rk

(25)

Pxy,k =∑
2n

i=0
W(c)

i [χi
k|k-1 -̂xk-][γi

k|k-1 -̂yk-]T

(26)
量测更新方程表达式为:

K=Pxy,kP-1
y,k (27)

x̂k =̂xk- +K(yk -̂yk-) (28)

Px,k =Px-,k -KPy,kKT (29)

UKF的计算量和EKF同阶,由于不需要计算

Jacobi矩阵,也不需要对非线性系统函数进行任何

形式的逼近,使得预测阶段只是标准的线性代数计

算,对随即状态不是高斯同样适用[10],可以有效提

高滤波精度及效率。
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3 实验分析

为了验证本方法的可行性及有效性,本文以航

姿参考系统 MTi作为设计平台进行试验。MTi由

微惯性测量组合系统IMU和三轴磁强计组成,内
部处理器采用双卡尔曼滤波算法进行数据融合,可

以输出用于本文算法验证的传感器原始数据。将

MTi固定在恒定姿态的直线滑台上,先作匀速运

动,再作变速运动后,采集动态环境下 MTi的数据,
通过串口转USB线发送到上位机。加速度计、陀螺

仪和地磁仪的原始数据分别如图1所示。

图1 MTi输出的原始数据

Fig.1 MTioutputofrawdata

  在上位机 VC++软件环境下,用本文算法对

上述数据进行姿态估计,并与 MTi内置XKF输出

的姿态结果进行对比,分析本文提出算法的性能。

采样周期为20ms,X 轴是采样次数,Y 轴为姿态

角。将经过算法解算后的数据,绘制成姿态曲线如

图2所示。

图2 动态测试结果图

Fig.2 Dynamictestresults

  在相同的实验条件下,图2(a)为 MTi内置

XKF姿态输出结果;图2(b)为经过本文算法数据

融合后的测量结果。在动态测量中,在机动状态下

沿直线滑台滑动 MTi时,由于线加速度存在的原

因,XKF输出的姿态信息误差偏大,尤其是俯仰角

误差一般超过2°。使用本算法后,测量结果可以描

述一个很好的载体姿态信息,误差精度角稳定在1°
左右。由此可见,该算法能够有效融合陀螺仪较好

的动态性能以及加速度计与地磁的静态性能,避免

了由于线加速度存在而产生的姿态解算误差,有助

于改善系统的整体性能。
当气 压 高 度 计 测 量 的 海 拔 高 度 分 别 为 0、

-0.9m和0.3m时,经过本文算法融合后的导航数

据见表1~表3。

表1 海拔高度为0m时的导航数据

Table1 Navigationdataattheheightof0meters

加速度/(m/s2) 陀螺仪/((°)/s) 地磁仪/10-4T

X -0.4569 -15 -2.16

Y -0.0933 12 -1.80

Z 1.6130 7 -4.11
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表2 海拔高度为-0.9m时的导航数据

Table2 Navigationdataattheheightof-0.9meters

加速度/(m/s2) 陀螺仪/((°)/s) 地磁仪/10-4T

X 0.0183 -91 -0.63

Y 0.7350 50 -4.01

Z 1.5889 -140 -1.41

表3 海拔高度为0.3m时的导航数据

Table3 Navigationdataattheheightof0.3meters

加速度/(m/s2) 陀螺仪/((°)/s) 地磁仪/10-4T

X 0.5409 -2 -5.31

Y 0.2556 29 -0.52

Z 1.5880 13 -1.80

  从表1~表3可以看出,加速度计采集的量、陀
螺仪转换的量和地磁仪测量的量数值比较精确。

MTI测量的量误差较小,基本满足要求,而且精度

也能达到要求。气压高度计测量值也精确到了

0.1m,与实际值的误差很小,而由气压值所转换出

来的高度与实际的高度的误差在1%以内,误差也

满足预期的要求。考虑到气压受温度的影响较大,
特别是在夏季和冬季运行时温度值的变化量较大,
会给导航系统的测量带来明显的误差,所以在进行

软件设计时,在气压高度计的采集与处理模块软件

增加了初值设计,通过给气压高度计增加一个补偿

值来减少温度所造成的影响,总体效果比较理想。

4 结 论

从小型无人机导航中的姿态确定问题出发,针
对存在线加速度的动态环境下低成本的惯性姿态测

量器件,使用最速下降法处理地磁与加速度计数据

来降低测量误差,同时引入无损卡尔曼滤波来抑制

陀螺仪的漂移,并采用气压高度计来模拟GPS的效

果,提供实时高度。动态实验结果表明,将加速度

计、陀螺仪、地磁仪和气压高度计采集的数据进行融

合,可以有效消除数据随着时间的变长而有累加误

差。应用该姿态确定方法得到的组合导航数据,可
以为无人机提供较高精度的姿态估计,而且实现方

便,性能稳定。
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