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基于扩展卡尔曼滤波的无人直升机姿态解算
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[摘要] 　 针对某型无人直升机飞行过程中振动较大ꎬ姿态难以精确获取的问题ꎬ采用扩展卡尔曼滤波技术进行

解算. 该方法以惯性测量单元的角速度和加速度的比力作为输入ꎬ并通过振动数据的融合ꎬ实时获取姿态信息ꎬ
有效降低了无人直升机振动对姿态精度的影响. 仿真和实际飞行验证了该方法的有效性.
[关键词] 　 扩展卡尔曼滤波ꎬ姿态解算ꎬ无人直升机

[中图分类号]Ｖ２４９　 [文献标志码]Ａ　 [文章编号]１６７２－１２９２(２０１８)０４－０００９－０４

Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆ Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ
Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ

Ｚｈａｏ Ｊｉａ１ꎬＳｈｅｎ Ｚｈｏｕ２ꎬＺｈｏｕ Ｚｈｉｋａｉ１ꎬＪｉ Ｍｉｎｇ１ꎬＤｉｎｇ Ｓｈｕｑｉｎｇ３ꎬＺｈａｎｇ Ｊｕｎ３

(１.Ｎａｎｊｉｎｇ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ Ｏｎ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ＴｅｃｈｎｉｑｕｅꎬＮａｎｊｉｎｇ ２１００１６ꎬＣｈｉｎａ)
(２.Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ ＮＡＲＩ Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ ａｎｄ ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎꎬＮａｎｊｉｎｇ Ｎｏｒｍａｌ ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬＮａｎｊｉｎｇ ２１００２３ꎬＣｈｉｎａ)

(３.Ｎａｎｊｉｎｇ Ｓｐｅｃｉａｌ Ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ Ｓａｆｅｔｙ Ｓｕｐｅｒｖｉｓｉｏｎ ａｎｄ Ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ Ｒｅｓｅａｒｃｈ ＩｎｓｔｉｔｕｔｅꎬＮａｎｊｉｎｇ ２１００１９ꎬＣｈｉｎａ)

Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ ( ＥＫＦ) ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ ａｎ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｉｓ ｄｅｒｉｖｅｄ ｆｏｒ ｔｈｅ ｕｎｍａｎｎｅｄ
ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｗｉｔｈ ｈｉｇｈ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙ ｏｆ ｏｂｔａｉｎｉｎｇ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｐｒｅｃｉｓｅｌｙ. Ｔｈｅ ａｎｇｕｌａｒ ｒａｔｅｓ ｏｆ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ ａｎｄ ｔｈｅ
ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓ ａｒｅ ｆｅｅｄ ｉｎｔｏ ＥＫＦꎬｗｈｉｃｈ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｌｙ ｃｏｍｐｕｔｅ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ. Ｗｉｔｈ ｔｈｅ
ｍｏｄｅｌｉｎｇ ｏｆ ＥＫＦꎬｔｈｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙ ｒｅｄｕｃｅｓ ｔｈｅ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓ ｏｆ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ. Ｔｈｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｓ ｅｖａｌｕａｔｅｄ ｂｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ａｎｄ ａｃｔｕａｌ ｆｌｉｇｈｔ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ.
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ:ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ(ＥＫＦ)ꎬａｔｔｉｔｕｄｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍꎬｕｎｍａｎｎｅｄ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

无人直升机由于其突出的悬停、低空低速等良好的机动性能[１－４]ꎬ在战场监控、地理监测、森林防火、
农业植保等领域有着广泛的应用ꎬ受到各方关注. 无人直升机飞行环境复杂ꎬ飞行状态随环境变化快. 无

人直升机的姿态数据会直接作为无人直升机当前状态的反馈输入至飞行控制系统进行控制率解算. 因

此ꎬ精确的姿态解算对于无人直升机而言至关重要ꎬ它是保证无人直升机稳定飞行的前提条件之一.
通常情况下ꎬ无人直升机的姿态可以由惯性测量单元( ｉｎｅｒｔｉａｌ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｕｎｉｔꎬＩＭＵ)、航姿参考系统

或组合导航系统来提供. 与大型无人直升机相比ꎬ小型无人直升机成本控制严格ꎬ姿态解算系统一般采用

低成本微机电系统(ｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｙｓｔｅｍｓꎬＭＥＭＳ) ＩＭＵ 或 ＭＥＭＳ 组合导航系统. 这也为小型无

人直升机的姿态精确测量带来难度ꎬ尤其油动无人直升机ꎬ由于高振动以及电磁环境的复杂性ꎬ直接使用

低成惯性传感器的测量值递推解算ꎬ无法满足控制精度的需求ꎬ而通过系列线性和非线性的数据融合算

法ꎬ则可以有效提高姿态解算的精度. 卡尔曼滤波[５－７](Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒꎬＫＦ)算法就是其中之一ꎬ它采用递推

形式ꎬ能够实时在线计算ꎬ因此在目标跟踪、导航、信息融合等领域获得了广泛应用[８－１１]ꎬ也为姿态解算提

供了一条解决途径. 然而ꎬＫＦ 无法建立非线性模型ꎬ无法解决非线性的问题ꎬ扩展卡尔曼滤波( ｅｘｔｅｎｄｅｄ
Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒꎬＥＫＦ)则不同ꎬ它采用线性化的方式有效解决了系统模型非线性的问题ꎬ并在提高姿态解算
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方面取得了不错的成果[１２]ꎬ但这些成果主要以理论研究和仿真为主ꎬ较少考虑实际应用的振动等问题.
鉴于此ꎬ本文以一款典型的低成本 ＭＥＭＳ ＩＭＵ 为基础ꎬ利用 ＥＫＦ 算法ꎬ结合某型无人直升机的振动情

况ꎬ推导了在无人直升机的背景下ꎬＥＫＦ 姿态解算过程ꎬ有效解决了高振动无人直升机姿态精确解算的实

际问题ꎬ并通过仿真试验对比和飞行试验对比验证该方法的有效性.

１　 ＥＫＦ 姿态解算原理

ＥＫＦ 的解算过程和迭代方式与 ＫＦ 相同[５－７]ꎬ但 ＫＦ 的系统状态方程和观测方程是一个线性系统ꎬ而
ＥＫＦ 的系统状态方程和状态方程则描述非线性系统ꎬ一般为:

ｘｋ＋１ ＝ ｆ(ｘｋꎬｗｋ)ꎬｚｋ ＝ｈ(ｘｋꎬｖｋ) . (１)
式中ꎬｘ 为状态量ꎻｆ为状态方程ꎬ表征状态量从 ｋ时刻到 ｋ＋１ 时刻的变化ꎻｗ 为系统噪声ꎻｚ 为观测量ꎻｈ 为

观测方程ꎬ表征 ｘ 与 ｚ 之间的关系ꎻｖ 为观测噪声.
由于非线性的 ｆ和 ｈ的存在ꎬ迭代运算时ꎬ需采用 ｆ和 ｈ的雅克比矩阵进行线性化计算ꎬ

Ａｌｉｎꎬｋ ＝
∂ｆ(ｘｋꎬｗｋ)

∂ｘｋ
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è
ç

ö

ø
÷

ｘ^ｋ
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∂ｆ ｘｋꎬｗｋ( )
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ꎬＨｌｉｎꎬｋ ＝
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è
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ｘ^􀭰ｋ

ꎬＶｌｉｎꎬｋ ＝
∂ｈ(ｘｋꎬｗｋ)

∂ｖｋ
æ

è
ç

ö

ø
÷

ｘ^􀭰ｋ

. (２)

结合式(１)和(２)ꎬｆ(ｘｋ)在 ｘ^ｋ 处和 ｈ(ｘｋ)在 ｘ^􀭰ｋ 处分别用一阶泰勒近似展开式可以表示为:

ｆ(ｘｋ)≈ｆ( ｘ^ｋ)＋Ａｌｉｎꎬｋ(ｘｋ－ｘ^ｋ)ꎬｈ(ｘｋ)≈ｈ( ｘ^􀭰ｋ)＋Ｈｌｉｎꎬｋ(ｘｋ－ｘ^􀭰ｋ) . (３)

式中ꎬｘ^􀭰ｋ 为在 ｋ 时刻ꎬ先验预测阶段所预测的状态量估计值ꎻｘ^ｋ 为在 ｋ 时刻ꎬ后验修正阶段经过修正后的

状态量估计值.

２　 无人直升机姿态解算过程

针对某型油动无人直升机在运动中ꎬ高振动且姿态解算存在非线性的过程ꎬ采用 ＥＫＦ 进行建模计算ꎬ
以实现不同传感器的数据融合ꎬ达到最优估计的效果.
２.１　 状态量与观测量

选取滤波器状态量 ｘ＝[ωｂｉｂꎬω̇ｂｉｂꎬｒｂｇ]Ｔꎬ观测量 ｚ＝[􀭺ωｂｉｂꎬ􀭰ｒｂｇ]Ｔ . 其中ꎬ载体相对惯性系的三轴角速度在载体

系下的投影 ωｂｉｂ ＝ [ωｂｉｂｘꎬωｂｉｂｙꎬωｂｉｂｚ]Ｔꎻ载体相对惯性系的三轴角加速度在载体系下的投影 ω̇ｂｉｂ ＝ [ ω̇ｂｉｂｘꎬω̇ｂｉｂｙꎬ

ω̇ｂｉｂｚ]Ｔꎻ重力向量在载体系下的投影 ｒｂｇ ＝[ｒｂｇｘꎬｒｒｂｇｙꎬｒｂｇｚ]Ｔꎻ􀭺ωｂｉｂ、􀭰ｒｂｇ 分别表示从陀螺仪和加速度计的三轴测量值.
２.２　 先验预测模型

由于无人直升机运动加速度变化相对比较小ꎬ假定两次滤波时间间隔内运动加速度保持恒定ꎬ到系统

方程如下:

ｘｋ＋１ ＝ ｆ(ｘｋꎬｗｋ)＝

ωｂｉｂꎬｋ＋ω̇ｂｉｂꎬｋΔｔ＋ｗωꎬｋ
ω̇ｂｉｂꎬｋ＋ｗω̇ꎬｋ

ｒｂｇꎬｋ－ωｂｋｉｂ ｒｂｇΔｔ＋ｗｒｇꎬｋ

æ

è

ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷

. (４)

式中ꎬωｂｋｉｂ为 ωｂｉｂ构造的反对称矩阵.
由式(４)ꎬ结合反对称矩阵构和雅克比矩阵ꎬ可以得到预测状态量及其误差协方差矩阵分别表示为:

ｘ^􀭰ｋ＋１ ＝ ｆ( ｘ^ｋꎬ０)ꎬＰ
－
(ｋ＋１)＝ Ａ( ｌｉｎꎬｋ)ＰｋＡＴ

( ｌｉｎꎬｋ) ＋Ｑｋ . (５)

式中ꎬｘ^􀭰ｋ＋１为预测状态量ꎬＰ－
(ｋ＋１)为误差协方差矩阵ꎬＡ( ｌｉｎꎬｋ)为雅克比矩阵量.

２.３　 后验修正模型

在本算法中ꎬ由于观测量 ｚ 是状态量 ｘ 的子集ꎬ属于线性关系ꎬ因此可使用 ＫＦ 中线性的矩阵模型计

算ꎬ可得观测方程为

ｚｋ ＝Ｈｘｋ＋Ｒｋꎬ其中 Ｈ＝
Ｉ ０ ０
０ ０ Ｉ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú . (６)

此时 Ｖｌｉｎꎬｋ也退化为了单位矩阵ꎬ因此ꎬ其增益为

Ｋｋ ＝Ｐ
－
ｋＨＴ

ｋ(ＨｋＰ
－
ｋＨＴ

ｋ ＋Ｒｋ) (－１) . (７)
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后验修正的状态量为

ｘ^ｋ ＝ ｘ^􀭰ｋ＋Ｋｋ(ｚｋ－Ｈｋ ｘ^􀭰ｋ) . (８)
误差协方差矩阵为

Ｐｋ ＝(Ｉ－ＫｋＨｋ)Ｐ
－
ｋ . (９)

２.４　 姿态角提取

经过滤波器可以得到的当前状态量的最优解ꎬ即估计的最优角速度、角加速度和重力向量. 通过以下

步骤进行俯仰角和滚转角的提取.
加速度计的实际输出是比力ꎬ它与载体运动加速度和重力加速度之间关系可以表示为 ｆ＝ａ－ｇꎬ由于直

升机运动加速度较小ꎬ忽略运动加速度情况下ꎬ可知 ｇ＝ －ｆꎬ将 ｇ单位化如式(１０)ꎬ其中 ｅｇｘꎬｅｇｙꎬｅｇｚ分别为单

位 ｇ在坐标轴 ｘ、ｙ、ｚ上的分量.

ｅｇ ＝
－ｆ
ｆ
＝
ｅｇｘ
ｅｇｙ
ｅｇｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

. (１０)

此时提取的俯仰角 Ｐｉｔｃｈ 和滚转角 Ｒｏｌｌ 为:
Ｐｉｔｃｈ ＝ －ａｒｃｓｉｎ(ｅｇｘ)ꎬＲｏｌｌ ＝ ａｒｃｔａｎ(ｅｇｙ / ｅｇｚ) .

３　 试验验证

３.１　 目标选择
表 １　 某型无人直升机机载设备振动量值

Ｔａｂｌｅ １　 Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｖａｌｕｅ ｆｏｒ ａｉｒｂｏｒｎｅ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ ｏｆ
ｃｅｒｔａｉｎ ｕｎｍａｎｎｅｄ ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

尖峰频率 / Ｈｚ 机体内加速度 机体外加速度

１３.７５ １.３８ ２.００
２７.５０ ２.５０ ３.７５
５５.００ １.５０ ２.２５
９０.００ １.５０ ２.２５
１０６.００ １.５０ ２.２５

　 　 选择 １００ ｋｇ 级某型油动无人直升机ꎬ其设备安装在机体

内外所受到的典型振动频率和幅值如表 １ 所示 􀆰 采用法国

ＳＢＧ 的 ＩＧ－５００Ｎ 输出的三轴角速度、加速度原始数据作为

ＥＫＦ 姿态算法的输入进行姿态解算ꎬ输出俯仰角和滚转角.
根据实际情况ꎬ对滤波器的参数进行初始化. 无人直升

机一般在地面启动ꎬ初始时属于静止状态ꎬ因此角速度和角加

速度均为 ０ꎬ重力向量取竖直向下. 计算可得

ｘ^０ ＝[０　 ０　 ０　 ０　 ０　 ０　 ０　 ０　 －９.８] .
误差协方差矩阵会随时间逐渐收敛ꎬ在实际中ꎬ取值会影响达到收敛状态的时间长短ꎬ取初始误差协

方差矩阵取值 Ｐ０ ＝ １００Ｉ.

图 １　 仿真对比误差

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒｓ

３.２　 试验结果

为验证算法的有效性ꎬ并获取解算精度ꎬ通过仿真飞行数据对比和实际飞行数据对比验证. 图 １ 为

ＩＧ－５００Ｎ 在组合导航情况下输出的姿态角与原始数据通过 ＥＫＦ 算法解算所获得姿态角仿真误差对比ꎬ其
俯仰角和滚转角的均方根误差分别为 ０.０７°和 ０.０３°. 由图 １ 可知ꎬ两者的误差较小ꎬ表明基于 ＥＫＦ 的姿态

算法可以有效跟踪载体姿态的变化.
由于在仿真条件下ꎬ系统无振动ꎬ为进一步验证算法在振动条件下的有效性ꎬ开展实际飞行试验. 图 ２ 为

在飞行情况下ꎬＩＧ－５００Ｎ 组合导航情况下输出的姿态角与原始数据通过 ＥＫＦ 算法解算所获得姿态角实际误

差对比ꎬ其俯仰角和滚转角的均方根误差分别 ０.１２°和 ０.１８°. 由图 ２ 可知ꎬ两者的误差同样较小ꎬ表明基于

ＥＫＦ 的姿态算法在高振动情况下也可以有效跟踪无人直升机实际飞行姿态的变化ꎬ算法稳定性较好.

—１１—
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南京师范大学学报(工程技术版) 第 １８ 卷第 ４ 期(２０１８ 年)

由此可见ꎬＥＫＦ 姿态解算算法能够抵抗飞行过程中的强烈振动干扰ꎬ输出的姿态稳定可靠ꎬ精度较

高ꎬ可以满足实际使用的需求.

图 ２　 实际飞行误差

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ａｃｔｕａｌ ｆｌｉｇｈｔ ｅｒｒｏｒｓ

４　 结语

本文推导了在油动无人直升机的背景下ꎬ采用 ＥＫＦ 获取姿态的过程. 通过实际振动与 ＥＫＦ 融合ꎬ有
效地消除了飞行过程中ꎬ振动对姿态解算的影响ꎬ获得了无人直升机的精确姿态数据. 仿真飞行和实际飞

行试验表明ꎬ该方法动态跟踪性能良好ꎬ精度高ꎬ实用性好ꎬ具有较高的推广应用价值. 下一步将开展多次

试验ꎬ以验证解算结果的稳定性和一致性.
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