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运动加速度在线估计的非线性惯性航姿算法研究∗
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摘　 要:稳定精确姿态估计是无人飞行器自主控制的关键。 利用 MEMS 惯性测量组件作为测量传感器的惯性航姿系统以其完

全自主的优势,成为当前无人飞行器姿态估计的必备系统。 微小型无人飞机器姿态模型是典型的高阶非线性系统,针对传统的

EKF、UKF 等非线性滤波算法计算复杂度高、精度差的问题,建立了非线性航姿系统模型,并提出了基于非线性滑模滤波器的航

姿算法。 同时,针对传统航姿算法无法估计运动加速度的问题,基于微小型无人飞行器运动特性提出了运动加速度在线估计算

法,实现了运动加速度的实时估计。 通过跑车测试和飞行测试证明所提算法在无 GPS 辅助情况下能精确估计载体运动姿态和

运动加速度,加速度估计精度 0. 15
 

m / s2 ,姿态估计精度达到 1°。
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Abstract:Stable
 

and
 

accurate
 

attitude
 

estimation
 

is
 

the
 

key
 

to
 

the
 

autonomous
 

control
 

of
 

unmanned
 

aerial
 

vehicle
 

(UAV).
 

The
 

attitude
 

heading
 

reference
 

system ( AHRS),
 

using
 

the
 

micro
 

electronic
 

mechanical
 

system
 

inertial
 

measurement
 

unit ( MEMS-IMU)
 

as
 

the
 

measurement
 

sensors,
 

is
 

an
 

indispensable
 

system
 

for
 

UAV′s
 

attitude
 

estimation.
 

Aiming
 

at
 

the
 

problem
 

of
 

low
 

precision
 

using
 

extended
 

Kalman
 

filter(EKF)
 

and
 

unscented
 

Kalman
 

filter(UKF)
 

caused
 

by
 

the
 

nonlinear
 

attitude
 

model,
 

an
 

attitude
 

heading
 

reference
 

algorithm
 

based
 

on
 

nonlinear
 

sliding
 

mode
 

filter
 

is
 

proposed.
 

Meanwhile,
 

aiming
 

at
 

the
 

problem
 

that
 

the
 

traditional
 

attitude
 

heading
 

reference
 

algorithm
 

cannot
 

estimate
 

the
 

motion
 

acceleration,
 

an
 

estimation
 

algorithm
 

of
 

motion
 

acceleration
 

using
 

Kalman
 

Filter
 

is
 

proposed
 

based
 

on
 

the
 

motion
 

characteristics
 

of
 

micro
 

UAV,
 

which
 

realizes
 

the
 

online
 

estimation
 

of
 

motion
 

acceleration.
 

The
 

car-based
 

and
 

flight-based
 

test
 

show
 

that
 

the
 

algorithm
 

proposed
 

in
 

this
 

paper
 

can
 

accurately
 

estimate
 

the
 

carrier′s
 

motion
 

attitude
 

and
 

motion
 

acceleration
 

without
 

GPS.
 

The
 

accuracy
 

of
 

acceleration
 

reaches
 

0. 15
 

m / s2 ,
 

and
 

the
 

accuracy
 

of
 

attitude
 

reaches
 

1°.
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0　 引　 言

稳定精确的姿态估计是无人飞行器自主控制与导航

的先决条件,捷联惯性导航系统以其高度自主性已经成

为无人飞行器核心导航系统[1-2] 。 在卫星导航系统拒止

环境下,以加速度计作为姿态测量传感器利用卡尔曼滤

波进行姿态估计的航姿参考系统( attitude
 

and
 

heading
 

reference
 

system,AHRS)是无人飞行器进行姿态估计的有

效方法[3] 。
微小型无人飞行器的运动特性导致飞行器姿态数学

模型非线性,因此无人飞行器航姿算法是一个典型的非

线性滤波问题。 目前航姿算法中应用最广泛的是扩展卡

尔曼滤波法(extend
 

Kalman
 

filter,
 

EKF) [4] 。 该方法通过
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非线性系统的一阶线性化来传播状态变量,
 

这种线性化

方法会带来较大的线性化误差,
 

导致滤波器的次优估计

甚至滤波器发散[5] 。 而无迹卡尔曼滤波
 

( unscented
 

Kalman
 

filter,
 

UKF ) 虽 然 通 过 无 迹 变 换 ( unscened
 

transform,
 

UT)可以实现非线性系统的状态估计,但基于

对称采样的 UKF 算法在应用于高维系统时容易导致 UT
传递方差的非正定和滤波不稳定[6] 。 同时无人飞行器振

动及复杂机动状态导致加速度计测量噪声非高斯且难以

精确建模,使得 EKF 和 UKF 的估计精度下降[7-8] 。
另一方面,加速度计无法区分重力加速度和运动

加速度,因此在无人飞行器机动时无法准确估计姿态。
针对量测干扰情况下的姿态估计与修正问题,有学者

相继研究提出了噪声自适应滤波算法[9] 、零速辅助算

法[10] 、模糊控制器[11] 、基于状态的载体运动状态检测

算法[12] 等以排除运动加速度干扰,提高姿态角估计精

度。 但这类算法通常都是判断载体是否存在运动加速

度,进而决定是否利用加速度计输出进行姿态修正,并
未对运动加速度进行估计,因此这类算法通常都会存

在量测修正不足或修正过大的问题,导致姿态角估计

精度不高。
滑模观测器(sliding

 

mode
 

observer,SMO)以其对非线

性、参数不确定性系统良好的鲁棒性在电机控制领域获

得广泛应用[13-14] 。 近年来在无人飞行器状态估计领域也

逐步受到重视[15] 。
本文针对惯性航姿系统姿态模型非线性以及姿态估

计精度受载体运动加速度影响的问题,将滑模观测器引

入惯性航姿系统,建立了非线性滑模滤波器姿态估计模

型。 同时,根据无人飞行器运动特性设计了运动加速度

在线估计算法,能够有效提高惯性航姿系统的姿态估计

精度。

1　 基于滑模观测器的 AHRS 系统模型

基于滑模观测器的姿态估计算法结构如图 1 所示。

图 1　 基于滑模滤波器的姿态精确估计算法

Fig. 1　 Attitude
 

estimation
 

algorithm
 

based
 

on
 

sliding
 

mode
 

observer

图 1 中, ω b
ib 为载体系下陀螺仪输出;fb 为载体系下

的加速度计输出;fbnom 为根据运动加速度在线估计算法

得到的载体系下的不含运动加速度的加速度矢量;
 

M
为载体坐标系下的地球磁场矢量。 γ i,θ i,ψ i 为根据陀

螺仪输出利用捷联惯导算法计算得到的横滚、俯仰和

航向角;γ、θ、ψ 为滤波器输出的横滚、俯仰和航向角估

计值。
定义载体坐标系为“前-右-下”,导航坐标系为“北-

东-地”。

2　 AHRS 滑模滤波器算法

2. 1　 AHRS 系统模型

根据载体坐标系与导航坐标系关系,载体坐标系相

对地理坐标系的角速度 ωb
nb 与载体姿态角速度的关系如

式(1)所示[16] 。
γ·

θ·

ψ·

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

= 1
cosθ

cosθ - sinγsinθ cosγsinθ
0 cosγcosθ - sinγcosθ
0 sinγ cosγ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ω b

nb

(1)
　 　 其中,

ω b
nb =

ω b
nbx

ω b
nby

ω b
nbz

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

= ω b
ib - Cb

n(ω
n
ie + ω n

en)

式中: Cb
n 是导航坐标系相对载体坐标系的姿态转移矩

阵,Cb
n,ω

n
ie,ω

n
en 可以通过载体上一时刻的姿态、速度、位

置求解,可以看作已知量。
因此,将 ω b

nb 简记为:

ω b
nb =

ω x

ω y

ω z

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

+
ε r

ε r

ε r

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

= ω + ε r + σr (2)

式中: σr 为高斯白噪声;ε r 为 σr 驱动的一阶马尔科夫

过程。

ε· r =-
1
Tr

ε r + σ r (3)

式中: Tr 为相关时间,
 

将噪声模型扩展到状态方程中,则式(1) 可以写为

式(4)所示的非线性方程。
γ·

θ·

ψ·

ε· rx
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ε· rz
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+
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û
ú
ú
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ê
êê
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(4)

　 　 其中,
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A = 1
cosθ

cosθ - sinγsinθ cosγsinθ
0 cosγcosθ - sinγcosθ0sinγcosγ

é

ë
êê

ù

û
úú ,

B =

- 1
Tr

0 0

0 - 1
Tr

0

0 0 - 1
Tr

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

　 　 令状态向量 x = γ θ ψ ε rx ε ry ε rz[ ]
T, 根据

式(4),系统方程为非线性方程,则有:
x·( t) = f(x( t),ω( t)) + κσr( t) (5)

　 　 在载体无运动加速度情况下,可得:

fbnom =
fbx
fby
fbz

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

+ v f =- Cb
ng

n + v f = g
- sinθ

cosθsinγ
cosθcosγ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
+ v f

(6)
　 　 其中, gn = [0,0,g],g 为重力加速度常量;v f 为加速

度计测量噪声。
航向角通过磁航向计获取的载体坐标系三轴地磁矢

量解算获取。

ψMega = atan(
Mycosγ - Mzsinγ

Mxcosθ + Mysinγsinθ + Mzcosγsinθ
) + vψ

(7)
式中: Mx,My,Mz 为载体坐标系下的地球磁场矢量;vψ 为

由磁强计测量噪声产生的噪声。
 

根据式(6)和(7)有:

y =

fbx
fby
fbz

ψMega

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

=

- gsinθ
gcosθsinγ
gcosθcosγ

atan(
Mycosγ - Mzsinγ

Mxcosθ + Mysinγsinθ + Mzcosγsinθ
)

é
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ê
ê
ê
ê
ê
ê
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û
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ú
ú
ú
ú
ú

+

vfx
vfy
vfz
vψ

é
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ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

　 　 令观测向量 y = fbx fby fbz ψMega[ ]
T, 根据式(8),

量测方程也为非线性方程,可记为:
y = h(x( t)) + v( t) (8)

2. 2
 

非线性滑模滤波器

对形如由式(5)和(8)构成的非线性系统为:
x·( t) = f(x( t),w( t))
y( t) = h(x( t)) + v( t)

(9)

　 　 构造如下所示的滑模滤波器:

x̂
·

( t) = f( x̂( t),ω( t)) + ∂ϕ
∂x

é

ë
êê

ù

û
úú

-1

L(y - h( x̂( t))) +

∂ϕ
∂x

é

ë
êê

ù

û
úú

-1

K·sign(y - h( x̂( t))) (10)

式中: ϕ = h1

∂h1

∂x
f … hn

∂hn

∂x
f

é

ë
êê

ù

û
úú

T

,h i 为量测矩阵的

第 i 行;L,K 为给定的估计增益矩阵。 sign(·)函数如下

所示:

sign(x) =
- 1,x < 0

0,x = 0
1,x > 0

ì

î

í

ïï

ïï

　 　 根据式(4)可以看出,水平姿态角状态方程为非线

性模型,而航向角方程为线性模型。 若系统为线性,则
∂ϕ
∂x

é

ë
êê

ù

û
úú

-1

计算复杂度将显著简化。 因此,将滑模滤波器分

为非线性和线性两部分。
其中,非线性系统如式(11)和(12)所示。

x·1( t) =

γ·

θ·

ε· rx

ε· ry

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

=

(ωx + ε rx) + (ωy + ε ry)sinγtanθ + (ω z + ε rz)cosγtanθ

(ωy + ε ry)cosγ - (ω z + ε rz)sinγ

- 1
T
ε rx

- 1
T
ε ry

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

+

A1

I2×3

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

σ rx

σ ry

σ rz

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(11)

y1( t) = h1(x1( t)) =
h11(x1( t))

h12(x1( t))
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
=

gcosθsinγ
gcosθcosγ

é

ë
êê

ù

û
úú

(12)
式中: A1 为矩阵 A 的前两行。

针对式(11)和(12)的非线性系统,根据式(10),滑
模滤波器如式(13)所示。

x⌒·1( t) =

γ̂
·

θ̂
·

ε̂
·

rx

ε̂
·

ry

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

= f1( x̂( t),ω( t)) +
∂ϕ1

∂x1

é

ë
êê

ù

û
úú

-1

L1(y1 -

h1( x̂1( t))) +
∂ϕ1

∂x1

é

ë
êê

ù

û
úú

-1

K1·sign(y1 - h1( x̂1( t))) (13)

　 　 其中,
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f1( x̂( t),ω( t)) =

(ω x + ε̂rx) + (ω y + ε̂ry)sinγ̂tanθ̂ + (ω z + ε̂rz)cosγ̂tanθ̂

(ω y + ε̂ry)cosγ̂ - (ω z + ε̂rz)sinγ̂

- 1
T
ε̂rx

- 1
T
ε̂ry

é
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ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

ϕ1 =

h11

∂h11

∂x
f

h12

∂h12

∂x
f

é
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ê
ê
ê
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ê
ê
ê
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ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

=

gcosθsinγ
gcosθcosγ(εrx +ωx) -gsinγ(εrz +ωz)

gcosθcosγ
-gcosθsinγ(εrx +ωx) -gsinθ(εry +ωy)

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

∂ϕ1

∂x1

=
∂ϕ11

∂x1

∂ϕ12

∂x1

∂ϕ13

∂x1

∂ϕ14

∂x1

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

T

式中: ϕ1i 指 ϕ1 矩阵的第 i 行。
∂ϕ1i

∂x1

=
∂ϕ1i

∂γ
∂ϕ1i

∂θ
∂ϕ1i

∂(ε rx)
∂ϕ1i

∂(ε ry)
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

式(13)中,虽然利用 sign 函数可以有效增强系统的

鲁棒性,但由于 sign 只能取-1,0,1
 

3 个离散数值,因此

存在状态估值的抖动现象。 本文设计如式(14) 的连续

函数替代 sign 函数,以保证状态过渡的平滑。
sat(y1 - h1( x̂1( t))) =

sign(y1 - h1( x̂1( t))),‖y1 - h1( x̂1( t))‖ > λ

y1 - h1( x̂1( t))
λ

,‖y1 - h1( x̂1( t))‖ ≤ λ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(14)

　 　 同理,线性系统部分为如式(15)所示。

x·2(t)=
ψ·

ε·rz

é

ë
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ù

û
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ú
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sinγ
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(ωy + ε ry) + cosγ
cosθ

(ω z + ε rz)

- 1
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é
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êê
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ú
ú
úú

(15)

y2( t) = h2(x2( t)) =

atan(
Mycosγ - Mzsinγ

Mxcosθ + Mysinγsinθ + Mzcosγsinθ
) (16)

　 　 其滑模估计器如式(17)所示。

x̂
·

2(t) =
ψ̂
·

ε̂
·

rz

é
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û
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ú
=

sinγ̂
cosθ̂

(ω y + ε̂ry) + cosγ̂
cosθ̂

(ω z + ε̂rz)
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T
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é
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ù

û

ú
ú
ú
úú

+
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L2(y2 - h2( x̂2( t))) +
∂ϕ2

∂x2

é
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-1

K2·sat(y2 -

h2( x̂2( t))) (17)

　 　 其中,
∂ϕ2

∂x2

é

ë
êê

ù

û
úú =

1 1

0 cosγ
cosθ

- 1
T

é

ë

ê
ê
ê

ù

û
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ú

3　 运动加速度自适应估计算法

式(6)是根据载体无运动加速度的情况得到的,但
实际上无人飞行器飞行过程中会有频繁的加减速机动,
会在加速度计的测量信息中引入运动加速度分量,而加

速度计无法区分重力加速度和运动加速度,因此无法用

式(6)直接进行姿态估计。 本文设计了一种运动加速度

自适应估计算法。
微小型无人飞行器的运动特性导致载体的运动加速

度具有低频缓变的特性,因此,利用一阶马尔可夫模型对

运动加速度进行建模。

ab
k = e

1
τ ab

k-1 + εa = αab
k-1 + εa,k (18)

式中: εa,k 为一阶马尔可夫驱动白噪声;τ 为相关时间;且
0 < α ≤ 1。

加速度计载体系和地理系的转换关系如式 ( 18)
所示。

fb =- Cb
nf

n + va (19)
式中: va 为加速度测量噪声。

根据式(18),进一步推导可得:
fb = Cb

na
n + Cb

n((2ω n
ie + ω n

en) × Vn) - Cb
ng

n + va

式中: an 表示地理系下的运动加速度。 考虑到微小型无

人飞行器速度一般较慢,忽略(2ω n
ie + ω n

en) × Vn 项可得:
fb = ab - gb + va (20)

式中: ab = Cb
na

n,gb = Cb
ng

n 表示载体系下的运动加速度和

重力加速度。
利用加速度计的输出作为量测信息,则有:
fbk = ab

k - gb
k + va = ab

k - Cb
n,kg

n + va = ab
k - Cb

n,kg
n + va

(21)
　 　 将式(18)作为系统方程,式(21)作为量测方程,构
建卡尔曼滤波系统,采用卡尔曼滤波器对运动加速度进

行估计。

4　 系统测试验证

为验证本文提出的算法在实际应用中的姿态估计性

能,设计了如图 2 所示的 MEMS 航姿系统。
其中,陀螺仪由 3 个 ADI 公司的 ADXRS646 单轴陀

螺构成,精度为 12° / h,加速度计使用三轴 ADXL355,精
度为 5×10-3

 

G,二者单点采样频率均为 1
 

000
 

Hz。 系统

中,为降低 MEMS 传感器噪声影响,考虑到无人飞行器低
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图 2　 MEMS 惯性航姿系统实物

Fig. 2　 MEMS
 

attitude
 

heading
 

reference
 

system

动态特性,以 10 次输出均值作为陀螺仪和加速度的当前

时刻输出,因此陀螺仪和加速度采样频率为 100
 

Hz。
本文设计的航姿系统处理器采用具备浮点运算能力的

STM32F4 系列 ARM,其主频为 168
 

MHz。 考虑到处理

器的计算能力,系统滑模观测器频率为 10
 

Hz,运动加

速度估计卡尔曼滤波器频率为 20
 

Hz。 同时,由于第 3
节的运动加速度估计算法频率大于滑模观测器频率,
可以将连续两次加速度结果平滑后作为滑模观测器的

输入,在低动态环境下,既保证了系统的实时性,又可

以提高系统精度。 第 3 节的运动加速度估计算法中的

系数 α= 0. 6。
4. 1　 跑车测试

基于上述的惯性航姿系统在南京市江宁区进行了跑

车测试。 实验中,采用商用 SBG
 

Ellipse 型惯性 / GPS 组

合导航系统作为参考,该系统在 GPS 组合模式下的姿态

角测量精度为 0. 2°。 跑车路径如图 3 所示。

图 3　 跑车测试航迹

Fig. 3　 Tracking
 

map
 

of
 

car
 

experiment

本文提出的航姿算法与 SBG 组合导航系统横滚、俯
仰角对比如图 4 和 5 所示。

从图 4 和 5 中可以看出,本文提出的航姿算法,在无

GPS 辅助的情况下,其估计得到的载体运动姿态与 SBG
结果基本一致。 本文提出的算法与 SBG 得到的结果对

比如表 1 所示。
　 　 从表 1 中可以看出,本文的航姿算法,以 SBG 结果

作为参考,水平角度最大误差小于 4°,均方差小于 1°,在
没有 GPS 辅助的情况下达到了较高的精度。

图 4　 跑车测试横滚角对比

Fig. 4　 Comparison
 

of
 

Car-based
 

test
 

roll
 

angle

图 5　 跑车测试俯仰角对比

Fig. 5　 Comparison
 

of
 

Car-based
 

test
 

pitch
 

angle

表 1　 滑模航姿算法与 SBG 姿态误差分析

Table
 

1　 The
 

proposed
 

algorithm
 

and
 

SBG
 

attitude
 

error
 

(Unit:
 

degree)

误差 横滚角 / ( °) 俯仰角 / ( °)

最大值 3. 789
 

8 3. 224
 

9

平均值 -0. 094
 

5 0. 178
 

4

均方差 0. 675
 

8 0. 846
 

5

　 　 为对比本文提出的运动加速度估计算法的性能,本
文将算法估计的加速度与载体的实际加速度进行对比。
实际加速度计算方法为:通过 SBG

 

Ellipse 系统输出的姿

态角,得到重力加速度在载体系 3 个方向的分量,SBG 的

加速度计输出减去重力加速度分量即得到实际加速度。
本文算法得到的加速度与实际加速度对比如图 6 所示。
从图 6 可以看出,本文设计的加速度估计算法可以准确

估计出载体运动加速度变化趋势。
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图 6　 运动加速度估计算法与实际加速度对比

Fig. 6　 Comparison
 

of
 

motion
 

acceleration
 

estimated
 

by
 

algorithm
 

and
 

actual
 

motion
 

acceleration

本文估计的运动加速度与实际加速度误差均方差为

0. 15
 

m / s2,这与表 1 中得到的 1°的姿态角均方差是一

致的。
图 7 所示给出了 600

 

s ~ 650
 

s 之间的本文算法估计

的运动加速度和载体实际加速度的对比,从图 7 中可以

看出,本文设计的加速度估计算法具有很好的实时性。

图 7　 600~ 650
 

s 运动加速度对比

Fig. 7　 Comparison
 

of
 

motion
 

acceleration
 

in
 

600~ 1
 

050
 

s

4. 2　 飞行测试

为进一步验证本文设计的惯性航姿系统的性能,利
用大疆 M600 无人机进行了实际飞行测试。 实验中同样

采用 SBG 导航系统作为参考。 飞行轨迹如图 8 所示。
本文算法与 SBG 组合导航系统横滚角对比如图 9

所示。
通过图 9 和 SBG 系统的对比可以看出,本文设计的

算法能够精确反映载体姿态变化,同时具有良好的重复

性。 横滚角误差最大为 2. 6°,均方差为 0. 9°,与跑车测

试数据基本一致。
图 10 所示给出了本文算法估计的运动加速度和载

图 8　 飞行测试轨迹

Fig. 8　 Tracking
 

map
 

of
 

flight
 

experiment

图 9　 飞行测试横滚角对比

Fig. 9　 Comparison
 

of
 

flight-based
 

test
 

roll
 

angle

图 10　 飞行测试运动加速度对比

Fig. 10　 Comparison
 

of
 

flight-based
 

motion
 

acceleration

体实际加速度的对比,从图 10 中可以看出,与跑车测试

相同,本文设计的加速度估计算法应用于无人飞行器时

依然具有很好的实时性。
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5　 结　 论

以 MEMS
 

IMU 作为测量传感器进行姿态估计的航姿

参考系统是微小型无人飞行器姿态估计的核心,本文针

对微小型无人飞行器航姿估计问题,提出了基于非线性

滑模滤波器的航姿算法和基于卡尔曼滤波的运动加速度

自适应估计算法。 所提算法解决了传统的基于 EKF、
UKF 等非线性姿态估计算法计算复杂度高、精度差等问

题,同时实现了运动加速度在线估计,显著提高了利用加

速度计作为量测信息时的姿态修正精度。 通过跑车和飞

行试验证明,本文提出的算法在无 GPS 辅助情况下载体

运动姿态估计精度达到 1°,算法对航姿系统的研究和应

用具有重要的参考价值和实用价值。
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