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Abstract:Devise a lightweight and low鄄cost attitude measurement system,consisting of a three鄄axis accelerometer,
three single axis angular rate gyros, a three鄄axis magnetometer and other MEMS inertial sensors. Discuss the
estimation algorithm of the attitude angle. In the past research of the attitude measurement system,the gyro bias and
kinetic acceleration effects limit its application. Put the error of the angular gyro into the system as state variables,
and the kinetic acceleration as the noise term of the observation equation,and then using the extended Kalman filter
to form the attitude estimation algorithm in order to reduce the error. After comparing the designed system with com鄄
mercial high鄄precision sensors in several outdoor flight experiments,the conclusion can be drawn that the designed
system can be applied to rotary鄄wing MAVs.
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应用于多旋翼 MAVs 的姿态测量系统*
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摘摇 要:应用一个三轴加速度计、三个单轴角速率陀螺和一个三轴磁强计等微机械惯性传感器,设计廉价轻量姿态测量系

统,研究了姿态角推算算法。 在以往的姿态测量系统中,陀螺偏差和动加速度的影响限制其应用。 将角速度陀螺的误差作为

状态量导入到系统,动加速度作为噪音项导入到观测方程中,然后利用扩展卡尔曼滤波器来构成姿态估计算法来降低误差。
实际飞行中对比商用高精度传感器和多次室外飞行测试表明,设计的系统能够应于旋翼 MAVs。
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摇 摇 旋翼 ( rotary wing) 微型飞行器 (Micro Aerial
Vehicles,MAVS) [1]具有负载和功耗的限制,不能使

用重量传统传感器。 因此设计一种使用廉价轻量惯

性传感器设计的姿态测量系统,也可称为惯性测量

单元(简称 IMU) [2],用于输出载体的姿态和航向等

参数。 进行姿态估算的方法很多:文献[3]设计了

基于方向旋转矩阵的 UKF 滤波器。 文献[4]介绍基

于廉价传感器的姿态检测系统设计,提出基于欧拉

角和四元数的融合算法[5]。 虽然考虑了动加速度

和陀螺偏差,但是其数据更新频率都较低,不适用于

旋翼 MAVs,而且该姿态检测系统没有搭载到实际

MAVs 中飞行实验。 文献 [ 6 ] 设计基于低成本

MEMS 器件的航姿系统,采用二子样等效旋转矢量

更新四元数,并应用了降阶的卡尔曼滤波器。 文献

[7]研究了模型之间的转换问题,对三种状态空间

模型进行了随机漂移和角速率估计试验。 文献[8]
中提出了一种可以在载体运动情况下补偿陀螺漂移

的姿态确定方法。 该方法利用三轴 MEMS 加速度

计的输出判断载体是否处于加速运动状态。 如果载

体处于运动状态,则根据 MEMS 陀螺的测量,采用

等效矢量法计算载体姿态;如处于静止状态,则利用

加速度计和磁强计计算载体姿态误差。 而如果载体

一直处于运动状态,则陀螺仪的输出随着时间的推

移,不断发散。 本设计与以上文献方法不同,应用微

机械(MEMS)惯性传感器,设计廉价轻量姿态测量

系统,采用四元数法进行姿态解算,并应用扩展卡尔

曼滤波器。 将机体在平移运动的情况下产生的动加

速度做为噪音项来减少估算误差。
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1摇 基于扩展卡尔曼的姿态角推测算法

飞行器的姿态和航向是机体坐标系相对于参考

坐标系的方位关系。 载体相对于参考坐标系的姿态

可以用不同的数学表达式来表示。 常用的有三种姿

态表达式:方向余弦、欧拉角和四元数。 四元数由于

可以避免欧拉角的奇异问题而应用得更加广泛,采
用四元数来表示机体的姿态,四元数在文献[2]中

有详细介绍。
本文用到参考坐标系和机体坐标系,参考坐标

系是以地上的任意点为原点,磁场的北极方向为 Xr

轴,重力方向为 Zr 轴,XrZr 平面的垂直方向取为 Yr

轴。 而机体坐标系是以机体的重心为原点,机体的

前方为 Xb 轴,机体的右方向为 Yb 轴,机体的下方取

为 Zb 轴。 另外,机体坐标系相对于参考坐标系的姿

态定义为机体姿态。
参考坐标系上的重力矢量设为 gr = [0 摇 0 摇

g] T,地磁矢量为 mr = [mn 摇 0 摇 md] T。 g 为重力加

速度,mn 是地磁场在参考坐标系中的水平分量,md

是地磁场在参考坐标系中的垂直分量。 表示现在的

姿态的四元数的推定值设为的话,机体坐标系上的

重力矢量及地磁计矢量的推测值可表示为下式。
( ĝb) q = q̂b*

r (gr) q q̂b
r (1)

(m̂b) q = q̂b*
r (mr) q q̂b

r (2)
机体上搭载的加速度传感器与地磁传感器的输

出分别定义为 ameasure =[ax 摇 ay 摇 az],mmeasure =[mx 摇
my 摇 mz],与之前讲述的机体坐标系上的重力矢量和

地磁矢量的推测值的偏差的矢量可表示为下式。
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构成扩展卡尔曼滤波器首先需要建立系统的过

程模型。 下面推导状态方程式。 四元数微分方程

如下:

觶qb
r =

1
2 qb

r(棕b) q (4)

式(4)右边的 棕b 可以从角速度陀螺来得到,但
角速度陀螺与加速度传感器这些惯性传感器因为各

种因素而存在误差。 为了实现更高精度的推测,期
望能够把这些误差也推测出来,所以把角速度陀螺

的误差作为状态量导入到系统中。 把从角速度陀螺

获得的角速度定义为 棕measure =[棕x 摇 棕y 摇 棕z] T,角速

度陀螺的误差为 驻棕b = [滓棕x 摇 滓棕y 摇 滓棕z] T,这些量

和 棕b 的关系可以表达为下式

棕measure =棕b+驻棕b (5)
把式(5)带入式(4)得

觶qb
r =

1
2 qb

r((棕measure) q-(驻棕b) q) (6)

一般情况下,导致角速度陀螺误差的原因可以

考虑为偏移误差 棕bias、未对准误差及噪音等,本文设

定 驻棕b艿棕bias,只对偏移误差进行推测,根据参考文

献[9],从实际经验可以知道角速度陀螺的偏移误

差具有以下的动力学结构。

觶棕bias =

-茁x 0 0
0 -茁y 0
0 0 -茁

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

z

棕bias+棕 (7)

其中 棕=[棕x 摇 棕y 摇 棕z] T 为白色噪声,茁x,茁y,茁z 为参

数,这是通过实测长时间静止放置的角速度陀螺的

数据得到的。 通过之前的推导,可以得到状态量 x=
[(qb

r ) T,(棕bias) T] T 的状态方程为:
觶x= f(x)+G棕 (8)

其中的各个行列式为

f(x)=
1
2 qb

r(棕measure) q-
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棕=[棕x 摇 棕y 摇 棕z] T 为白色噪声。
式(8)经过离散化后可得离散时间的状态方程

表示如式(12)
xk+1 =Fk(xk)+Gk棕 (12)

其次是考虑到包括加到机体上的动加速度的加

速度误差,把动加速度作为姿态传感器系统的噪音

项。 以下为观测方程式。
驻a= [ 啄ax 摇 啄ay 摇 啄az ] T 及地磁计误差 驻m =

[啄mx 摇 啄my 摇 啄mz] T,加速度传感器及地磁计传感器

的输出可以写为下式:
(ameasure) q =qb*

r (gr) qqb
r +(驻a) q 摇 (13)

(mmeasure) q =qb*
r (mr) qqb

r +(驻m) q (14)
如果其中 yk = [( ameasure ) T

q 摇 (mmeasure ) T
q ] T, vk =

[(驻a) T
q 摇 (驻m) T

q ] T,将 yk 作为输出的观测方程

式为:
yk =hkxk+vk (15)

其中
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qb*
r (gr) qqb

r

qb*
r (mr) qq
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经过推导,得到式(12)与式(15)的过程模型。
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但这两个公式都是非线性方程式,不能直接运用线

性卡尔曼滤波器算法。 这种情况下,本文使用了扩

展卡尔曼滤波器。
设计扩展卡尔曼滤波器,把 tk 时刻的被估计状

态 xk 的滤波估计值设为 x̂k,预测估计值为 x̂k,k-1时,
行列式 Fk 及 Hk 可以定义为下式:

Fk =
鄣f
鄣

æ

è
ç

ö

ø
÷

x x= x̂k

Hk =
鄣h
鄣

æ

è
ç

ö

ø
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x x= x̂k,k-1

(17)

使用这些行列,扩展卡尔曼滤波器可以通过下面这

些公式来得到[10]。
Kk =Pk,k-1HT

k [HkPk,k-1HT
k +Rk] -1 摇 摇 摇 摇 (18)

x̂k = x̂k,k-1+Kk骔yk-Hk( x̂k,k-1)夜 (19)
Pk =[ I-KkHk]Pk,k-1 (20)
x̂k,k-1 =Fk,k-1 x̂k-1 (21)
Pk,k-1 =Fk,k-1Pk-1FT

k,k-1+Gk,k-1Qk-1GT
k,k-1 (22)

其中,Kk 为卡尔曼增益,Pk 为估计误差方差矩阵,
Pk,k-1为一步预测误差方差矩阵,Qk 是系统过程噪

声的非负定方差矩阵,Rk 为观测噪声的正定方差

矩阵,Hk 为观测矩阵。 Gk,k-1为噪声输入矩阵。 式

(18)到式(22)的算法由使用得到的观测值来对

推测值进行滤波的部分及对下一步的推测值进行

预测两个部分构成,式(18) 到式(20) 为前一部

分,式(21)及(22)为后一部分。 前面的部分也可

称为观测更新,后面的部分可称为时间更新。 使

用上面给出的这几个公式按顺序进行计算,能够

推测出最接近于 tk 时刻的 xk 的真实值的滤波估计

值 x̂ k。

图 1摇 姿态测量系统硬件组成

2摇 姿态测量系统设计

姿态测量系统硬件部分主要包括三个单轴陀螺

仪、三轴加速度计、地磁计、12 位模数转换器、微控

制器等。 本文利用这些微机械(MEMS)传感器组合

研制了一种应用于微小型飞行器的姿态测量系统,
该系统的硬件组成框图如图 1 所示。

加速度是 MAV 姿态测量以及分析 MAV 飞行

性能的重要状态量,选择的 ADXL335 能以依3 gn 的

满量程范围测量加速度。 通过调节输出引脚上的

电容来选择合适的带宽。 采用的加速度计的 X 轴

和 Y 轴的带宽范围为 0. 5 Hz 至 1 600 Hz,Z 轴的

带宽范围为 0. 5 Hz ~ 550 Hz。 为了减少噪音,将
加速度传感器带宽设定为 50 HZ,即使用 0. 1 滋F
滤波电容[11] 。 文中所用的陀螺是 ADI 公司的一

款功能完备、成本低廉的角速率传感器(陀螺仪),
用于测量角速率,该陀螺仪测量范围达到依300毅 / s,抗
干扰能力强,具有温度校准功能,漂移误差小,能
够满足多旋翼飞行器的飞行控制性能需求。 利用

外接电容和片上电阻构成一个低通滤波器用于限

制 ADXRS610 速率响应带宽[12] ,带宽设为 361
Hz。 模数转换器使用了 12 位分辨率的 MCP3204,
带 SPI 串行接口,当供电电压为 5 V 时;最大采样

速率能够达到 100 ksps。 为了增强微型 MAVS 的

抗风能力,需要提高 ADC 的采样率,设计的姿态测

量系统将以 100 Hz 的频率输出数据。 信号以模拟

和数字(RS-232)两种格式输出。 模拟信号包括

三轴加速度计电压,三轴磁强计电压,加速度计电

压。 数字量输出包括三轴角速率;滚转、俯仰、偏
航角。 留有 GPS 输入接口,ADC 输入引脚留有扩

展接口,方便根据实际需要增加相应的传感器。
设计的姿态测量系统由两块双层电路板构成,上
层包括三个单轴角速率陀螺、12 位模数转换器、微
处理器、PWM 信号输出接口;下层包括 DC / DC 电

路、一个三轴加速度,一个三轴地磁计、一个 ADC
转换器,ADC 留有扩展接口方便根据飞行需要添

加相关传感器。

3摇 实验及实验结果

为了证明上边介绍的姿态估计算法及硬件电路

的可行性,将数据采集及姿态估计算法程序,下载到

设计的姿态测量电路板中进行验证。 下面结合实际

研制的姿态测量系统对实验过程和结果进行讲解

分析。
实验共分为三个部分。 实验一为将自行研制的

姿态测量系统和商用高精度传感器同时装载到飞行

器上进行比较,来验证测量系统的性能。 实验二为

不考虑动加速度的传统姿态角推算法和本文提出的

将动加速度考虑为噪音项的算法的比较,来验证该

算法的有效性。 实验三为使用本文的姿态测量系统

来实现飞行器的姿态控制,目的在于验证该系统的

实用性。
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本研制姿态测量系统与商用高精度传感器比

较结果如图 2 所示。 商用高精度传感器采用

Crossbow 公司的 MNAV100CA,MNAV100CA 是一

种已校准的数字传感器与伺服控制系统,图中实

线 x 是使用本文研制的传感器得到的估算姿态角,
虚线 y 为 MNAV100CA 传感器输出姿态角。 实验

数据是将两个传感器同时搭载在多旋翼 MAV 上,
在飞行中实时记录得到。 从图中横轴时间轴看,
0 ~ 15 s 处于加速飞行状态,20 s ~ 60 s 基本处于

盘旋状态,二者对比可以看出,在各种运动状态

下,上文介绍的系统基本能得到商用姿态测量系

统相同的测量结果。

图 2摇 与高精度传感器比较结果

将传感器水平放置在桌面上,在保持倾角不

变的基础上做水平加速度运动时输出的姿态角,
结果如图 3 所示。 图中横坐标为时间轴,纵坐标

为姿态角输出轴,初始水平线为传感器水平静止

时状态,载体在做线加速度运动时,理论值应该为

一条水平直线。 实线 x 为没有考虑动加速度的情

况下,机体在做线性加速度运动时,姿态角在

-15毅 ~ +15毅范围内变化。 虚线 y 为使用上文研究

的算法后的推算角,在-5毅 ~ +5毅范围内波动,从对

比的结果可以看出,考虑了动加速度的算法能够

削减由动加速度引起的估算误差,能够更加精确

的推算出飞行器的姿态角。

图 3摇 线加速度运动姿态角输出结果

使用本文设计姿态测量系统,实现姿态控制结

果如图 4 所示。 图 4 中,横坐标为时间轴,纵坐标为

滚转角和俯仰角,实线为参考输入,虚线跟踪结果。
从图 4 可以看出,使用本设计的姿态测量系统能够

达到很好的姿态控制效果。

图 4摇 姿态控制实验结果

4摇 结束语

应用 MEMS 惯性传感器,设计应用于多旋翼

MAVs 的轻量廉价姿态测量系统,采用四元数法进

行姿态矩阵计算,并应用了扩展卡尔曼滤波器。 飞

行器在飞行过程中,加速度计除了检测到重力加速

度在机体坐标系上坐标变换的成分外,还能检测到

由飞行器的运动而产生的动加速度,采用的算法将

动加速度作为姿态传感器系统的噪音项,然后利用

卡尔曼滤波器来构成姿态推测算法来降低误差。 通

过实际飞行中对比商用高精度传感器,证明所提的

姿态测量系统能够很好的反映机体姿态,能够应用

于多旋翼 MAVs 的飞行控制。
通过对噪音项加权矩阵的调节,可以降低动加

速度导致的姿态推测误差。 但是在实际设计过程

中,如果过多的考虑动加速度噪音的影响,将导致姿

态推算收敛变慢,在飞行中无法正确的推测出飞行

器的姿态。 因此,通过大量的仿真来获得合适的加

权函数是本姿态传感系统的一个关键。 另外,本系

统算法没有涉及到飞行器的运动原理,如果能在估

算法中结合飞行器的姿态数学模型的话,将会更加

精确的推测出动加速度,实现更高精度的姿态角估

算与姿态控制。
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