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摘　 要：针对微小型无人飞行器的控制对高精度、小体积、低功耗的姿态信息的需求，提出了一种实用

的基于 ＭＥＭＳ 传感器的姿态解算算法，实现了在低加速度状态下对飞行器姿态的精准估计。 该算法

将 ＭＥＭＳ 陀螺仪、加速度计和磁力计的数据作为输入，采用一种全局渐进稳定的状态观测器方法对 ３
种传感器数据进行融合，进而得到欧拉角输出。 首先，针对实际航姿参考系统（ＡＨＲＳ）设计的需求，改
进了 ＴＲＩＡＤ 算法，使用加速度计和磁力计的量测向量来估计姿态旋转矩阵。 与传统方法相比，该方

法避免了矩阵的求逆过程。 其次，在获得了量测向量确定的姿态旋转矩阵的基础上，设计了无需观测

陀螺仪零偏的状态观测器，并证明了姿态角的收敛性。 最后，基于实际 ＭＥＭＳ 传感器采样数据的仿真

结果表明，在存在陀螺仪噪声和零偏的情况下，文中设计的状态观测器输出依然具有较高的精度和较

好的动态特性。
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　 　 随着航空技术的发展，为飞控系统提供飞行器

准确的姿态信息导航系统已经成为飞机系统的必备

模块。 然而军事、航空航天、航海等领域多采用高精

度的惯性测量元件组成的导航系统，由于高精度的

惯性测量元件价格昂贵，无法大量应用于普通民用

领域。 ＭＥＭＳ 即微电子机械系统，是建立在微米 ／纳
米技术基础上的 ２１ 世纪前沿新型多学科交叉技术。
由于微电子机械系统具有体积小、成本低和可靠性

高的特点，已经广泛应用于消费类无人机、室内导

航、智能穿戴设备、游戏手柄等领域。 随着 ＭＥＭＳ
加工工艺的不断提高和数字信号处理技术的发展，
其在姿态测量、空间角速度测量领域具有广泛的应

用前景。 低成本的航姿参考系统一般由 ＭＥＭＳ 陀

螺仪、加速度计、磁力计组成。 但是，低成本 ＭＥＭＳ
陀螺仪本身的精度不高，而且会随环境因素产生严

重的漂移和随机误差。 直接使用陀螺仪的数据积分

来计算欧拉角会产生随时间不断积累的误差。 因

此，航姿参考系统通常会辅加速度计和磁力计。 加

速度计和磁力计通过测量重力加速度和地磁场矢量

在机体上的投影来补偿陀螺仪的误差从而提高航姿

参考系统的精度。
目前用来设计航姿参考系统的算法主要为互补

滤波、扩展卡尔曼滤波和各种非线性状态观测器

（ＮＬＯ）三大类。 文献［１］中的互补滤波器采用向量

叉乘解算陀螺仪误差，并能够直接用于未校准的传

感器。 卡尔曼滤波（ＫＦ）是一种被广泛应用的最优

状态估计算法［２］。 基于扩展卡尔曼滤波的航姿参

考算法通常将欧拉角对应的四元数以及三轴陀螺仪

零偏作为状态变量，以加速度计和磁力计的输出值

作为量测。 Ｌｅｆｆｅｒｔｓ 等［３］、Ｃｒａｓｓｉｄｉｓ 等［４］ 使用扩展卡

尔曼滤波和其他估计方法来设计航姿参考系统。
Ｍａｄｇｗｉｃｋ 等提出了基于四元数的梯度下降算法［５］，
利用加速度计和磁力计的量测值计算得出姿态欧拉

角。 文献［６］将最小二乘方法应用于航姿参考系统

的设计，取得了不错的效果。
在状态观测器的应用领域，文献［７］证明了刚
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体的姿态信息可以从特定的量测信息中获取，为状

态观测器设计航姿参考系统提供了理论依据。 文献

［８］提出了 ＴＲＩＡＤ 算法，证明了姿态旋转矩阵可以

由 ２ 个不平行的向量确定，但是 ＴＲＩＡＤ 算法对噪声

十分敏感，因而无法直接使用。 文献［９］通过增加

权重改进 ＴＲＩＡＤ 算法，但该算法的估计值不能保证

最下方差意义下的最优性。 文献［１０］提出了一种

非线性的状态观测器估计出欧拉角和陀螺仪的零

偏，并证明了该状态观察器满足李雅普诺夫稳定性，
并在实际试飞中验证了算法的可靠性。 文献［１１］
在文献［１０］的基础上，将非线性状态观测器与扩展

卡尔曼滤波级联，保证了扩展卡尔曼滤波的稳定性，
进一步提高了姿态估计的精度。 综上所述，基于卡

尔曼滤波设计航姿参考系统具有稳态精度高和动态

响应速度快等优点。 但由于要计算 Ｐ 阵和增益系

数 Ｋ，使得系统的计算量显著增加［１２］。 而状态观测

器虽然能克服卡尔曼滤波计算量大的缺点，但状态

观测器在噪声的扰动下可能导致系统状态发散。 因

此，如何在保证系统的稳定性前提下，设计稳态精度

高和动态响应速度快的状态观测器，是基于状态观

测器设计航姿参考系统的难点。
针对上述问题，本文提出了一种基于姿态旋转

矩阵的全局渐进稳定的状态观测器。 针对实际

ＡＨＲＳ 系统设计的需求，改进了 ＴＲＩＡＤ 算法，用 ２ 个

不平行的向量来估计姿态旋转矩阵。 本文给出了状

态观测器的完整推导方法，并证明了在不需要估计

陀螺仪零偏的情况下，依然能保证观测器的稳定性。
与传统的卡尔曼滤波相比较，由于不用计算矩阵的

逆，且只有一个需要调整参数，使得该算法的计算效

率远高于卡尔曼滤波器。 通过使用实际传感器的数

据仿真，并于卡尔曼滤波器的输出比较显示，该状态

观测器在系统处于稳态或动态时都能有较高精度的

欧拉角输出。

１　 符号描述

对于一个向量或矩阵 Ｘ，Ｘ′ 表示 Ｘ 的转置。 对

于一个对称正定矩阵 Ａ，它的最小的特征值表示为

λｍｉｎ（Ａ）。 对于一个向量 ｘ ∈ Ｒ３，Ｓ（ｘ） 表示为以下

形式的对称矩阵

Ｓ（ｘ） ＝
０ － ｘ３ ｘ２

ｘ３ ０ － ｘ１

－ ｘ２ ｘ１ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

操作符‖·‖对于矩阵表示的是矩阵的 Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ
范数，对于向量表示的是向量的 Ｅｕｃｌｉｄｅａｎ 范数。

２　 问题描述

首先建立 ２ 个参考坐标系，分别是地球北东地

坐标系（ＮＥＤ）和载体坐标系。 上标 ｎ 和 ｂ 用来区

分这 ２ 个坐标系。 姿态旋转矩阵的微分方程可以表

示为

Ｒ̇ ＝ ＲＳ（ωｂ） （１）
Ｒ 表示从系统系到地球坐标系的姿态旋转矩阵，ωｂ

表示载体系上真实的角速度。 本文所要解决的问题

就是通过已有的传感器输出估计出姿态旋转矩阵

Ｒ。
２．１　 量测方程

假设系统包含 ６ 轴 ＩＭＵ 和 ３ 轴磁力计，这些传

感器能提供一下信息：
·陀螺仪的量测满足 ω ｂ

ｍ ＝ ω ｂ ＋ ｂ，这里 ｂ 表示

陀螺仪的零偏。
·加速度计的量测满足 ｇｎ ＝Ｒａｂ，这里 ｇｎ 表示在

地球坐标系下的重力向量，ａｂ 为载体系上加速度计

的量测。 在本文中，测量条件为质心处于静止或匀

速运动的稳态。
·磁力计的量测为满足 ｍｎ ＝ Ｒｍｂ，ｍｎ 表示当地

的地磁矢量在地球坐标系下的投影，ｍｂ 为地磁向量

在载体系下的投影。
同时，在 ａｂ，ｍｂ，和 ω ｂ 有界的条件下，有以下 ２

点假设：
假设 １　 陀螺仪的零漂为常值，并且存在一个

常数 Ｍｂ ＞ ０，使得 ‖ｂ‖ ≤ Ｍｂ。
假设 ２　 存在一个常数 ｃｏｂｓ ＞ ０，使得对于任意

的 ｔ ＞ ０，都有 ‖ａｂ × ｍｂ‖ ＞ ｃｏｂｓ。

３　 状态观测器的设计

３．１　 矢量定姿基本原理

由前文假设可知，加速度计和磁力计的量测满

足 ｇｎ ＝ Ｒａｂ，ｍｎ ＝ Ｒｍｂ，并且 ｇｎ，ｍｎ 不共线，ａｂ，ｍｂ 不

共线。 所以进而可以构造以下 ２ 个矩阵［１８］

Ａｎ ＝ ｇｎ ｇｎ × ｍｎ

‖ｇｎ × ｍｎ‖
ｇｎ × （ｇｎ × ｍｎ）

‖ｇｎ × （ｇｎ × ｍｎ）‖
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

（２）

·１５５·
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Ａｂ ＝ ａｂ ａｂ × ｍｂ

‖ａｂ × ｍｂ‖
ａｂ × （ａｂ × ｍｂ）

‖ａｂ × （ａｂ × ｍｂ）‖
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

（３）
　 　 并且矩阵 Ａｎ，Ａｂ 满足以下关系

Ａｎ ＝ ＲＡｂ （４）
　 　 这样就可以得到姿态旋转矩阵和量测向量的构

成的矩阵的关系

Ｒ ＝ ＡｎＡ
－１
ｂ （５）

　 　 由于 Ａｂ 为载体上传感器输出构造的矩阵，所以

Ａｂ 在系统每次采样的时候都会发生变化。 因此，对
Ａｂ 求逆会显著增加系统的计算量。 为此，可以通过

适当的调整，使得不需要求矩阵的逆，也能计算得到

姿态旋转矩阵。
考 虑 向 量 ｇｎ ＝ ０ ０ － １[ ] ′，ｍｎ ＝

ｍｘ ０ ｍｚ[ ] ′，ｍ２
ｘ ＋ ｍ２

ｚ ＝ １，这样通过（２） 式计算得

到的矩阵 Ａｎ 为

Ａｎ ＝
０ ０ － １
０ － １ ０
－ １ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（６）

矩阵 Ａｎ 的逆为

Ａ －１
ｎ ＝ Ａｎ ＝

０ ０ － １
０ － １ ０
－ １ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（７）

　 　 由姿态旋转矩阵的性质 Ｒ －１ ＝ Ｒ′，这样（２） 式

可以化简为

Ｒ ＝ （ＡｂＡｎ） ′ （８）
　 　 这样就得到了由量测向量确定的姿态旋转

矩阵。
３．２ 姿态旋转矩阵的状态观测器

定义如下形式的状态观测器

Ｒ^ ＝ Ｒ^Ｓ（ωｂ
ｍ） ＋ ＫｐＪ （９）

式中， Ｋｐ 是一个正定对称矩阵，Ｊ 定义为

Ｊ ＝ Ｒｍｅａｓ － Ｒ^ （１０）
Ｒｍｅａｓ 为上一小节定义的由加速度计和磁力计量测

向量确定的姿态旋转矩阵。
定义姿态旋转矩阵的估计误差 􀭹Ｒ ＝ Ｒ － Ｒ^ ，可以

得到误差的微分方程
􀭾Ｒ ＝ ＲＳ（ωｂ） － Ｒ^Ｓ（ωｂ

ｍ） － ＫｐＪ （１１）
接下来证明（１１）式表示的系统全局渐进稳定。

证明　 注意到

ＲＳ（ωｂ） － Ｒ^Ｓ（ωｂ
ｍ） ＝ ＲＳ（ωｂ） － Ｒ^Ｓ（ωｂ） － Ｒ^Ｓ（ｂ） ＝

　 􀭾ＲＳ（ωｂ） － Ｒ^Ｓ（ｂ） ＝ 􀭾ＲＳ（ωｂ） － ＲＳ（ｂ） ＋ 􀭾ＲＳ（ｂ） ＝

　 􀭾ＲＳ（ωｂ
ｍ） － ＲＳ（ｂ）

可以将误差的微分方程重写为
􀭾Ｒ ＝ 􀭾ＲＳ（ωｂ

ｍ） － ＲＳ（ｂ） － ＫｐＪ （１２）
由于 Ａｎ ＝ ＲＡｂ，进而可以重写为 Ｊ ＝ 􀭾Ｒ。 （１２） 式可

重写为
􀭾Ｒ ＝ 􀭾ＲＳ（ωｂ

ｍ） － Ｋｐ
􀭾Ｒ － ＲＳ（ｂ） （１３）

考虑系统
􀭾Ｒ ＝ 􀭾ＲＳ（ωｂ

ｍ） － Ｋｐ
􀭾Ｒ （１４）

构造李亚普诺函数

Ｖ（ ｔ，􀭾Ｒ） ＝ １
２
‖􀭾Ｒ‖２ （１５）

在（１４）式的条件下，方程（１５）的微分为

Ｖ̇ ＝ ｔｒ（􀭾Ｒ′􀭾Ｒ） ＝ ｔｒ（􀭾Ｒ′􀭾ＲＳ（ωｂ
ｍ）） － ｔｒ（􀭾Ｒ′Ｋｐ

􀭾Ｒ）
接下来考虑上式中的每一项。 首先考虑第二项

ｔｒ（􀭾Ｒ′ＫｐＪ） ＝ ｔｒ（􀭾Ｒ′Ｋｐ
􀭾Ｒ） ≥

　 λｍｉｎ（Ｋｐ）ｔｒ（􀭾Ｒ′􀭾Ｒ） ＝ λｍｉｎ（Ｋｐ）‖􀭾Ｒ‖２

其次 考 虑 第 一 项， 由 于 􀭾Ｒ′􀭾Ｒ 为 对 称 矩 阵， 则

ｔｒ（􀭾Ｒ′􀭾ＲＳ（ω ｂ
ｍ）） ＝ ０，所以可以得到

Ｖ̇ ≤－ λｍｉｎ（Ｋｐ）‖􀭾Ｒ‖２

　 　 即微分方程（１４）表示的系统全局渐进稳定。
即对于任意的 ｒ ＞ ０，存在 ｃ（ ｒ） ＞ ０，使得当 ‖􀭹Ｒ０‖
＜ ｒ 时，有 ‖􀭾Ｒ（ ｔ；ｔ０，􀭹Ｒ０）‖ ＜ ｃ（ ｒ）。 同时，由文献

［１９］ 可知：可以找到一个李雅普诺夫函数 Ｖ（ ｔ，􀭾Ｒ），
满足

α１（‖􀭾Ｒ‖） ≤ Ｖ（ ｔ，􀭾Ｒ） ≤ α２（‖􀭾Ｒ‖） （１６）

Ｖ̇（ ｔ，􀭾Ｒ） ≤－ Ｖ（ ｔ，􀭾Ｒ） （１７）
∂Ｖ
∂􀭾Ｒ

≤ α３（‖􀭾Ｒ‖） ≤ α３（ｃ（ ｒ）） （１８）

式中， α１，α２，α３ 为满足严格单调递增且 α（０） ＝ ０的

函数。
接下来证明方程（１３） 表示的系统全局渐进稳

定。 对于方程（１３） 表示的系统，定义李雅普诺夫函

数 υ（ ｔ）： ＝ Ｖ（ ｔ，􀭾Ｒ（ ｔ）），对 υ（ ｔ） 求微分得

υ̇（ ｔ） ＝ Ｖ̇（ ｔ，􀭾Ｒ） － ∂Ｖ
∂􀭾Ｒ

ＲＳ（ｂ） （１９）

对于 任 意 的 Ｘ ∈ Ｒ３×３， 有 ‖ＲＸ‖ ＝ ‖Ｘ‖，

‖Ｓ（ｘ）‖ ＝ ２‖ｘ‖， 将 （１７） 式和 （１８） 式带入

（１９） 式可得

υ̇（ ｔ） ≤－ υ（ ｔ） ＋ ２α３（ｃ（ ｒ））‖ｂ‖ ≤

　 － υ（ ｔ） ＋ ２α３（ｃ（ ｒ））Ｍｂ

（２０）

令 τ ０ ≥ ｔ０，α（ ｒ）： ＝ ２α３（ｃ（ ｒ））Ｍｂ，将（２０） 式两端

·２５５·
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同时乘以 ｅ（ ｔ －τ０） 并整理得

ｄ
ｄｔ

［υ（ ｔ）ｅ（ ｔ －τ０）］ ≤ α（ ｒ）ｅ（ ｔ －τ０），∀ｔ ＞ τ０ （２１）

将（２０）式两边积分得

υ（ ｔ）ｅ（ ｔ －τ０） ≤ υ（τ０） ＋ α（ ｒ）（ｅ（ ｔ －τ０） － １），∀ｔ ＞ τ０

（２２）
将（２２）式两端同时乘以 ｅ －（ ｔ －τ０） 得

υ（ ｔ） ≤ υ（τ０）ｅ
－（ ｔ －τ０） ＋ α（ ｒ）（１ － ｅ －（ ｔ －τ０）），∀ｔ ＞ τ０

（２３）
令 τ ０ ＝ ｔ０，将（１６） 式代入（２３） 式得

α１（‖􀭾Ｒ‖） ≤ υ（ ｔ０） ＋ α（ ｒ） ≤
　 α２（ ｒ） ＋ α（ ｒ）， ∀ｔ ＞ τ０ （２４）

所以 ‖􀭾Ｒ‖ ≤ α －１
１ （α２（ ｒ） ＋ α（ ｒ））： ＝ γ（ ｒ），γ 为严

格单调递增且 γ（０） ＝ ０的函数。 由全局渐进稳定的

定义可知，（１２） 式所表示的系统全局渐进稳定。 图

１ 为该状态观测器算法完整的流程图。

图 １　 本文提出的状态观测器流程图

４　 实际传感器数据验证与结果分析

４．１　 实际传感器数据验证

由于数字仿真环境很难考虑到实际环境的外部

因素干扰，本文采用法国 ＳＢＧ 公司的 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 型

组合导航系统提供的数据进行验证。 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 是

一个小型高精度的惯性导航系统（ＩＮＳ），并集成了

ＧＮＳＳ 接收机。 可以提供俯仰、横滚、航向、升沉和

导航数据。 这个轻型的传感器包含了一个基于

ＭＥＭＳ 的惯性测量单元，惯性测量单元中集成了 ３
个陀螺仪、３ 个加速度计和 １ 个三轴磁力计。 该组

合导航系统将惯性数据和 ＧＮＳＳ、里程计、以及

ＤＧＰＳ 信息等进行融合，在最具挑战的环境中，可以

提供非常优越的姿态和导航数据。 可以采集 ＳＢＧ
中的 ＭＥＭＳ 传感器的数据来验证本文提出的算法，
将算法输出的欧拉角与 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 型组合导航系统

输出的欧拉角做对比。
Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 组合导航系统的采样频率为 ５０ Ｈｚ。

采样条件为在室内手持晃动 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 组合导航系

统。 将实际采样数据导入 ＭＡＴＬＡＢ 环境下进行仿

真。 考虑滚转角通道，单纯做陀螺仪积分得到的滚

转角如图 ２ 所示。

图 ２　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 输出滚转角与直接角速度积分滚转角

由图 ２ 可知，陀螺仪的原始数据存在较大的零

偏，因此，Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 组合导航系统的原始数据能更

好地验证本文所提出的状态观测器算法的性能。
本文提出的状态观测器算法的输出值，卡尔曼

滤波器的输出值和 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 组合导航系统的输出

值如图 ３ 至 ５ 所示。

图 ３　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼滤波　 　 图 ４　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼滤波　 　 图 ５　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼滤波

输出滚转角 输出俯仰角 输出偏航角
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　 　 状态观测器输出姿态角，卡尔曼滤波器输出姿

态角与 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 组合导航系统的输出值的误差如

图 ６ 至 ８ 所示。
参考文献［９］将系统处于静态的条件定义为系

统的角速度模值小于 ５° ／ ｓ，处于动态时角速度模值

大于等于 ５° ／ ｓ。 这个阈值的选取保证了陀螺仪的

噪声不会对系统状态的分析产生影响。 仿真时间段

内陀螺仪角速度模值如图 ９ 所示，加速度计输出的

模值如图 １０ 所示。 将关于欧拉角的静、动态均方根

ＲＭＳ 误差汇总在表 １ 中。 分析表 １ 的数据，可以发

现本文所提出的 ＮＬＯ 算法较卡尔曼滤波对于三轴

欧拉角的动、静态的估计精度具有明显的提升。

图 ６　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 与 ＮＬＯ 及卡尔曼滤波　 　 图 ７　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 与 ＮＬＯ 及卡尔曼滤波　 　 图 ８　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 与 ＮＬＯ 及卡尔曼滤波

输出滚转角误差 输出俯仰角误差 输出偏航角误差

图 ９　 陀螺仪输出角速度的模值

图 １０　 加速度计输出的模值

由 ＭＡＴＬＡＢ 的仿真结果可以看出，本文提出的

状态观测器算法在系统处于稳态的时候有良好的精

度，在系统处于动态的时候也能有较快的动态响应

速度。 系统处于动态时，本文提出的 ＮＬＯ 算法输出

的姿态角 ＲＭＳ 误差在 １．５°以内。 当系统恢复稳态

时，俯仰角和滚转角的 ＲＭＳ 误差降低到 ０．１７°以内，
偏航角的误差降低到 １．１°以内。 由此得出结论，本
文提出的 ＮＬＯ 算法具有较快的收敛速度以及高精

度的稳态和动态响应。
表 １　 卡尔曼滤波和本文提出的 ＮＬＯ 的动、静态 ＲＭＳ 误差

欧拉角 卡尔曼滤波 ＮＬＯ
静态滚转角 ＲＭＳ［φε］ ０．１５２ ３° ０．１３１ ６°
动态滚转角 ＲＭＳ［φε］ １．０３４ ７° ０．９０３ ８°
静态俯仰角 ＲＭＳ［θε］ ０．２１３ ４° ０．１６８ ４°
动态俯仰角 ＲＭＳ［θε］ １．３０６ ２° １．１４９ １°
静态偏航角 ＲＭＳ［ψε］ １．０４２ ８° １．０３２ １°
动态偏航角 ＲＭＳ［ψε］ １．４８０ ７° １．４６５ ４°

由于实验室条件下很难获得稳定的常值加速度

干扰，因此将系统放置在震动平台上转动，以检验随

机加速度干扰对算法的影响。 图 １１ 和图 １２ 显示在

震动平台下转动系统时的加速度计输出模值和角速

度模值。

图 １１　 陀螺仪输出角速度的模值
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图 １２　 加速度计输出的模值

　 　 可以观察到相比较前一次仿真，角速度的模值

明和干扰加速度噪声明显增大，且角速度模值在仿

真的大部分时间段内均大于 ５° ／ ｓ，因此可近似认为

本次仿真系统处于动态过程。 本次数据加速度计输

出值的方差为 ７．８５３（ｍ ／ ｓ２） ２，在随机加速度噪声干

扰下，本文提出的 ＮＬＯ 和卡尔曼滤波的输出如图 １３
至 １５ 所示。

ＮＬＯ 输出姿态角，卡尔曼滤波器输出姿态角与

Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ 组合导航系统的输出值的误差如图 １６ 至

１８ 所示。

图 １３　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼滤波　 　 图 １４　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼滤波　 　 图 １５　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼滤波

输出俯仰角 输出俯仰角 输出偏航角

图 １６　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼　 　 　 图 １７　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼　 　 　 图 １８　 Ｅｌｌｉｐｓｅ２⁃Ｎ、ＮＬＯ 及卡尔曼

滤波输出滚转角误差 滤波输出俯仰角误差 滤波输出偏航角误差

　 　 将系统在加速度噪声干扰下的关于欧拉角的动

态均方根 ＲＭＳ 误差汇总在表 ２ 中。 可以看到在加

速度噪声干扰下，系统输出欧拉角的误差较第一仿

真已有明显增加，但依然保证了较高的精度。 与第

一仿真时的稳态欧拉角 ＲＭＳ 误差比较，本次仿真欧

拉角 ＲＭＳ 误差平均增大 ２．４３０ ８°。 误差增大的原

因是由于当系统处于动态的时候，加速度计的量测

为重力加速度与干扰加速度在系统上的投影之和。
因此，（８） 式表示的求姿态旋转矩阵的方法不再

成立。

表 ２　 卡尔曼滤波和本文提出的 ＮＬＯ 的动态 ＲＭＳ 误差

欧拉角 卡尔曼滤波 ＮＬＯ

滚转角 ＲＭＳ［φε］ ３．１４７ ６° ２．３０５ ０°

俯仰角 ＲＭＳ［θε］ ２．３０８ ８° ２．４９５ １°

偏航角 ＲＭＳ［ψε］ ７．５１０ ４° ４．０１０ ６°

５　 结　 论

为了避免扩展卡尔曼滤波计算量过大的问题，
本文提出了一种基于状态观测器的航姿参考算法。
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该状态观测器在不估计陀螺仪零偏的情况下，依然

能保证滤波器收敛。 通过使用实际数据仿真显示，
该滤波器在系统处于稳态和动态的时候都能有较好

的表现。 因此，本文所提出的算法仅适用于微小型

四旋翼无人机，以及手机防抖云台，游戏手柄等在运

动过程中加速度和角速度都不大的设备。 而对于固

定翼无人机，由于其在运动过程中会产生较大的加

速度和角速度，本文提出算法不再适用，需要寻找新

的观测量来估计载体的姿态。

本文只考虑了系统处于稳态或者加速度不大的

动态情况。 对于固定翼飞机，在飞机起飞爬升和空

中巡航过程中都会产生较大的加速度。 本文所提出

的状态观测器算法不适用于加速度过大的情况。 为

了解决飞行器处于大机动时候的姿态估计问题，可
以采用 ＧＰＳ 的位置和速度信息作为量测来估计飞

行器的加速度。 因此，如何利用 ＧＰＳ 所提供的信

息，设计状态观测器来观测载体的加速度值得进一

步研究。

参考文献：

［１］　 ＨＡＭＥＬ Ｔ， ＭＡＨＯＮＹ Ｒ． Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｎ ＳＯ［３］ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｄｉｒｅｃｔ Ｉｎｅｒｔｉａｌ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｃ］∥ＩＣＲＡ ２００６． Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ
２００６ ＩＥＥＥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｒｏｂｏｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ， ２００６

［２］　 秦永元． 卡尔曼滤波与组合导航原理［Ｍ］． 西安：西北工业大学出版社， ２０１５
ＱＩＮ Ｙｏｎｇｙｕａｎ． Ｔｈｅ Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｆ Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ ａｎｄ Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｍ］． Ｘｉ′ａｎ： Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｐｕｂｌｉｓｈｉｎｇ Ｈｏｕｓｅ， ２０１５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 ＬＥＦＦＥＲＴＳ Ｅ Ｊ， ＭＡＲＫＬＥＹ Ｆ Ｌ， ＳＨＵＳＴＥＲ Ｍ Ｄ． Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒｉｎｇ ｆｏｒ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃ ＡＩＡＡ ２０ｔｈ
Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ Ｍｅｅｔｉｎｇ， １９８２： １⁃１６

［４］　 ＣＲＡＳＳＩＤＩＳ Ｊ Ｌ， ＭＡＲＫＬＥＹ Ｆ Ｌ， ＣＨＥＮＧ Ｙ． Ｓｕｒｖｅｙ ｏｆ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ Ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ
ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， ２００７， ３０（１）： １２⁃２８

［５］　 ＭＡＤＧＷＩＣＫ Ｓ Ｏ Ｈ， ＨＡＲＲＩＳＯＮ Ａ Ｊ Ｌ， ＶＡＩＤＹＡＮＡＴＨＡＮ Ａ． Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ＩＭＵ ａｎｄ ＭＡＲＧ Ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ Ｕｓｉｎｇ ａ Ｇｒａｄｉｅｎｔ Ｄｅ⁃
ｓｃｅｎｔ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥ＩＥＥＥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｒｅｈａｂｉｌｉｔａｔｉｏｎ Ｒｏｂｏｔｉｃｓ， ２０１１

［６］　 ＺＨＵ Ｙａｄｏｎｇｙａｎｇ， ＬＩＮ Ｊｕｎ， ＺＨＡＯ Ｆａ， ｅｔ ａｌ． Ａ ｌｅａｓｔ Ｓｑｕａｒｅｓ Ｍｅｔｈｏｄ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｓ ｔｏ Ｄｅｒｉｖｅ Ａｂｓｏｌｕｔｅ Ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ
Ｇｅｏｐｈｏｎｅｓ ｗｉｔｈ ＡＨＲＳ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｅｏｐｈｙｓｉｃｓ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１８，１５（６）： ２６１４⁃２６２４

［７］ 　 ＳＡＬＣＵＤＥＡＮ Ｓ． Ａ Ｇｌｏｂａｌｌｙ Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔ Ａｎｇｕｌａｒ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ Ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｆｏｒ Ｒｉｇｉｄ Ｂｏｄｙ Ｍｏｔｉｏｎ ［ Ｊ］． ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓ ｏｎ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ
Ｃｏｎｔｒｏｌ， １９９１， ３６（１２）： １４９３⁃１４９７

［８］　 ＢＬＡＣＫ Ｈ Ｄ． Ａ Ｐａｓｓｉｖｅ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ Ｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇ ｔｈｅ Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｏｆ ａ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］． ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ， １９６４， ２（７）： １３５０⁃１３５１
［９］　 ＢＡＲ⁃ＩＴＺＨＡＣＫ Ｉ Ｙ， ＨＡＲＭＡＮ Ｒ Ｒ． Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ ＴＲＩＡＤ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒ Ａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ，

ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ， １９９７， ２０（１）： ２０８⁃２１１
［１０］ ＧＲＩＰ Ｈ Ｆ， ＦＯＳＳＥＮ Ｔ Ｉ， ＪＯＨＡＮＳＥＮ Ｔ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ａ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｆｏｒ Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ｏｆ ＧＮＳＳ ａｎｄ ＩＭＵ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ ｗｉｔｈ

Ｇｙｒｏ Ｂｉａｓ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ａｍｅｒｉｃａｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１２
［１１］ ＮＡＧＹ Ｓ Ｂ， ＡＲＮＥ Ｊ Ｔ， ＦＯＳＳＥＮ Ｔ Ｉ， ｅｔ ａｌ． Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｂｙ Ｍｕｌｔｉｐｌｉｃａｔｉｖｅ Ｅｘｏｇｅｎｏｕｓ Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ［ Ｊ］． Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，

２０１８， ９５： ３４７⁃３５５
［１２］ 黄小平． 卡尔曼滤波原理及应用： ＭＡＴＬＡＢ 仿真［Ｍ］． 北京：电子工业出版社， ２０１５

ＨＵＡＮＧ Ｘｉａｏｐｅｎｇ． Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ ｏｆ Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ： ＭＡＴＬＡＢ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｍ］． Ｂｅｉｊｉｎｇ： Ｐｕｂｌｉｓｈｉｎｇ Ｈｏｕｓｅ ｏｆ Ｅｌｅｃ⁃
ｔｒｏｎｉｃｓ Ｉｎｄｕｓｔｒｙ， ２０１５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｓｅｓ）

［１３］ ＢＡＴＩＳＴＡ Ｐ， ＳＩＬＶＥＳＴＲＥ Ｃ， ＯＬＩＶＥＩＲＡ Ｐ． Ｇｌｏｂａｌｌｙ Ｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｌｙ Ｓｔａｂｌｅ Ｃａｓｃａｄｅ Ｏｂｓｅｒｖｅｒｓ ｆｏｒ Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｃｏｎｔｒｏｌ
Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｐｒａｃｔｉｃｅ， ２０１２， ２０（２）： １４８⁃１５５

［１４］ ＳＨＵＳＴＥＲ Ｍ Ｄ， ＯＨ Ｓ Ｄ． Ｔｈｒｅｅ⁃Ａｘｉｓ Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ Ｆｒｏｍ Ｖｅｃｔｏｒ Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｇｕｉｄａｎｃｅ， Ｃｏｎｔｒｏｌ， ａｎｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ， １９８１， ４（１）： ７０⁃７７

［１５］ ＬＯＲÍＡ Ａ， ＰＡＮＴＥＬＥＹ Ｅ． ２ Ｃａｓｃａｄｅｄ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｔｉｍｅ⁃Ｖａｒｙｉｎｇ Ｓｙｓｔｅｍｓ： Ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ Ｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］． Ｌｅｃｔｕｒｅ Ｎｏｔｅｓ ｉｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ ＆
Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２００１， ３１１： ５７９⁃５７９

·６５５·



第 ３ 期 蒋维，等：一种基于 ＭＥＭＳ 传感器的全局渐进稳定的姿态估计算法

Ｇｌｏｂａｌｌｙ Ａｓｙｍｐｔｏｔｉｃ Ｓｔａｂｌｅ Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｔｏ
ＭＥＭＳ Ｓｅｎｓｏｒｓ

ＪＩＡＮＧ Ｗｅｉ， ＺＨＡＮＧ Ｗｅｉｇｕｏ， ＳＨＩ Ｊｉｎｇｐｉｎｇ， ＬＹＵ Ｙｏｎｇｘｉ， ＣＨＥＮ Ｈｕａｋｕｎ
（Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１０１２９， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａｉｍｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ ｏｆ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｍｏｄｕｌｅ ｗｉｔｈ ｈｉｇｈ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ， ｓｍａｌｌ ｓｉｚｅ ａｎｄ ｌｏｗ ｐｏｗｅｒ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｍｉｎｉａｔｕｒｅ ＵＡＶ， ａ ｐｒａｃｔｉｃａｌ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｍｉｃｒｏ⁃ｅｌｅｃｔｒｏ⁃
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ｗｈｉｃｈ ｒｅａｌｉｚｅｓ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｔｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ＵＡＶ ｕｎｄｅｒ
ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｌｏｗ ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ． Ａ ｌｏｗ⁃ｃｏｓｔ ＭＥＭＳ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ， ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ， ａｎｄ ｍａｇｎｅｔｏｍｅｔｅｒ ａｒｅ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ
ｓｙｓｔｅｍ． Ｔｈｅ Ｅｕｌｅｒ ａｎｇｌｅ ｉｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｍｅｔｈｏｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ Ｃｏｓｉｎｅ Ｍａｔｒｉｘ （ＤＣＭ） ｗｈｉｃｈ
ｃａｎ ｂｅ ｇｏｔ ｂｙ ｆｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｓｅｎｓｏｒ ｄａｔａ． Ｆｉｒｓｔｌｙ， ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｂａｓｉｃ ｉｄｅａ ｏｆ ＴＲＩＡＤ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ， ａ ｍｅｔｈｏｄ ｔｏ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅ
ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｍａｔｒｉｘ ｂｙ ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ ａｎｄ ｍａｇｎｅｔｏｍｅｔｒｉｃ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ． Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｔｒａｄｉ⁃
ｔｉｏｎａｌ ｍｅｔｈｏｄ， ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｄｏｅｓ ｎｏｔ ｈａｖｅ ｔｏ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ｉｎｖｅｒｓｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｔｒｉｘ． Ｓｅｃｏｎｄｌｙ， ａ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｉｓ ｉｎｔｅｎｄ⁃
ｅｄ ｔｏ ｅｓｔｉｍａｔｅ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ． Ｔｈｅ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｄｏｅｓｎ′ｔ ｈａｖｅ ｔｏ ｏｂｓｅｒｖｅ ｔｈｅ ｂｉａｓ ｏｆ ｔｈｅ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ， ｂｕｔ
ｓｔｉｌｌ ｅｎｓｕｒｅｓ ｔｈｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ Ｅｕｌｅｒ ａｎｇｌｅ． Ｆｉｎａｌｌｙ， ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｃｔｕａｌ ｓａｍｐｌｉｎｇ ｄａｔａ ｏｆ ｔｈｅ
ＭＥＭＳ ｓｅｎｓｏｒ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｓｔｉｌｌ ｈａｓ ｈｉｇｈ ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｇｏｏｄ ｄｙ⁃
ｎａｍｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｆ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ ｎｏｉｓｅ ａｎｄ ｂｉａｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ＭＥＭＳ ｓｅｎｓｏｒ；ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ；ｓｔａｔｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ； ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ ｂｉａｓ； ｍｉｎｉａｔｕｒｅ ＵＡＶ； ａｔｔｉｔｕｄｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

©２０１９ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ．

Ｔｈｉｓ ｉｓ ａｎ Ｏｐｅｎ Ａｃｃｅｓｓ ａｒｔｉｃｌｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｔｅｒｍｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｃｒｅａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｏｎｓ Ａｔｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｌｉｃｅｎｓｅ （ｈｔｔｐ： ／ ／ ｃｒｅａｔｉｖｅｃｏｍｍｏｎｓ．ｏｒｇ ／ ｌｉｃｅｎｓｅｓ ／ ｂｙ ／ ４．０）， ｗｈｉｃｈ
ｐｅｒｍｉｔｓ ｕｎｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄ ｕｓｅ， ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ， ａｎｄ ｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ａｎｙ ｍｅｄｉｕｍ， ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｗｏｒｋ ｉｓ ｐｒｏｐｅｒｌｙ ｃｉｔｅｄ．

·７５５·




