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摘　 要:磁惯导系统(MINS)广泛应用于小型无人飞行器的导航控制,能对加速度计、磁强计和陀螺仪等传感器的数据进行融

合,得到航向与姿态信息,也被称为航姿参考系统(AHRS)。 在频域实现数据融合的互补滤波算法是 AHRS 中的一种可靠姿态

估计方法,具有简捷高效的优点。 将基于不同传递函数及各种航姿表示形式的姿态互补滤波归纳为统一的广义互补滤波算法

(GCF),分析该类算法中的乘性姿态误差,并引入运动加速度补偿方法,可以改善载体机动状态下的姿态精度。 数值仿真及实

验结果显示,GCF 的滤波效果与无人机常用的卡尔曼滤波算法相当,而处理时间仅为后者的 1 / 20,且 GCF 具有良好的数值稳定

性,配合运动加速度补偿算法可有效消除线加速度对航姿测量的不利影响,尤其适合低成本、小型无人机应用场合。
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Abstract:Magneto-inertial
 

navigation
 

system
 

( MINS)
 

is
 

widely
 

used
 

in
 

navigation
 

control
 

of
 

unmanned
 

aerial
 

vehicle.
 

It
 

can
 

provide
 

attitude
 

and
 

heading
 

information
 

via
 

data
 

fusion
 

of
 

accelerometer,
 

magnetometer
 

and
 

gyroscope.
 

Complementary
 

filter
 

is
 

a
 

concise
 

and
 

efficient
 

solution
 

for
 

data
 

fusion
 

in
 

frequency
 

domain.
 

Therefore,
 

it
 

is
 

also
 

called
 

attitude
 

and
 

heading
 

reference
 

system
 

( AHRS).
 

A
 

generalized
 

complementary
 

filter
 

(GCF)
 

is
 

introduced
 

to
 

consolidate
 

various
 

complementary
 

attitude
 

filters
 

that
 

based
 

on
 

different
 

transfer
 

functions
 

and
 

orientation
 

representations.
 

In
 

this
 

paper,
 

the
 

multiplicative
 

attitude
 

error
 

of
 

this
 

kind
 

of
 

algorithm
 

is
 

analyzed,
 

and
 

compensation
 

algorithm
 

for
 

motional
 

acceleration
 

is
 

also
 

proposed,
 

in
 

order
 

to
 

enhance
 

attitude
 

accuracy
 

under
 

dynamic
 

condition.
 

Numerical
 

simulation
 

and
 

experiment
 

results
 

show
 

that
 

GCF
 

can
 

achieve
 

the
 

same
 

performance
 

of
 

extended
 

Kalman
 

filter,
 

but
 

its
 

execution
 

time
 

is
 

approximately
 

1 / 20
 

of
 

the
 

latter's.
 

Moreover,
 

GCF
 

has
 

ideal
 

numerical
 

stability,
 

and
 

it
 

can
 

eliminate
 

the
 

impacts
 

of
 

linear
 

acceleration
 

with
 

the
 

proposed
 

motion
 

compensation
 

algorithm.
 

Therefore,
 

it
 

is
 

suitable
 

for
 

miniature
 

and
 

low-cost
 

UAV
 

applications.
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0　 引　 言

当前,小型无人飞行器尤其是多旋翼飞行器普遍采

用磁惯导系统( MINS)来获取航向角、俯仰角和横滚角,
因此这种磁惯导系统也被称为航姿参考系统( AHRS)。
此类 AHRS 集成了三轴磁传感器、三轴加速度传感器、三
轴陀螺仪传感器和微型姿态解算计算机,通过对这 3 种

传感器(MARG 传感器)的数据进行融合,可得到具有一

定精度的航向与姿态数据。
MARG 传感器的原始测量数据中总含有干扰噪声输

出,因此从测量数据中求解姿态和航向信息的过程称为

姿态滤波或姿态估计。 常用的姿态滤波方法主要包含两

大类:基于卡尔曼的滤波融合算法和基于互补滤波的数

据融合算法。 基于卡尔曼滤波的数据融合算法广泛应用

于各类姿态估计,如扩展卡尔曼滤波( EKF) [1-5] 、无迹卡

尔曼滤波( UKF) [2,6-8] 、中心差分卡尔曼滤波( CDKF) [9]

等。 但在小型无人机飞行器的 AHRS 中,滤波算法需要

在运算能力和存储空间都较为有限的单片机上运行,且
还需满足飞控系统的实时性要求,故算法应当具备高效

率和低复杂度。
互补滤波通过在频域对各路传感器信号加以不同频

率特性的传递函数从而实现数据融合,结构简单、易于设

计和调节,故在微小型 AHRS 中得到了更多的应用[10-20] 。
由于所用传递函数及姿态表示方式的不同,现有文献中

AHRS 互补滤波算法具有各种不同形式,例如分别采用

一阶[3,10-12] 、二阶[13-19] 乃至高阶传递函数[20] ,以及基于欧

拉角[10-11,14] 、四元数[12,16-19] 、方向余弦矩阵( DCM) [13,15] 等

不同姿态表示方法的互补滤波器。
本文将不同阶次传递函数、不同姿态表示方式下的

各种姿态互补滤波算法归纳为统一的广义互补滤波

(generalized
 

complementary
 

filter,GCF) 框架。 在其基础

上,考虑到载体机动过程中运动加速度对加速度计测量

数据的影响,引入了运动加速度补偿环节,在不改变滤波

器结构设计且不增加其计算量的前提下显著改善了动态

条件下的姿态估计精度。 通过数值模拟仿真以及实物验

证,证明 GCF 滤波效果能够与飞行器常用的 EKF 方法相

当,且在执行速度及数值稳定性上具有明显优势。

1　 算法分析

1. 1　 GCF
AHRS 中传感器的原始测量数据可分为两类。
1)直接包含航姿信息的测量数据。 加速度计可在准

静态下测量重力加速度,而重力矢量 g 始终竖直向下,可
用于计算俯仰角与横滚角;磁强计可测量地磁场,而地磁

场矢量 h 的水平分量指向磁北,可用于计算航向角。
2)陀螺仪的测量数据,即角速度矢量 ω,则反映航向

及姿态随时间的变化率。

若记姿态估计为 Θ
^

, 上述两类测量值分别以 ΘA 与

Θ
·

B 表示,则 AHRS 中的各种互补滤波算法可统一为图 1
所示的 GCF。

图 1
 

广义互补滤波原理框图

Fig. 1
 

Block
 

diagram
 

of
 

generalized
 

complementary
 

filter

图 1 所示广义互补滤波器的传递函数可写为:

Θ
^ =

H( s)·ΘA + s·ΘB

H( s) + s
(1)

1. 2　 GCF 的不同实现形式

GCF 名称中“广义” 一词的第 1 层含义是图 1 所示

原理框图及其对应的式(1),通过与传递函数 H( s) 及姿

态表示 Θ
^
的不同形式相结合,可得到多种不同的具体

实现。
传递函数 H( s) 若取简单的比例环节 KP, 则得到一

阶形式的互补滤波器[3,10-12] :

Θ
^ =

KP

s + KP
ΘA + s

s + KP
ΘB (2)

而若以比例环节 KP 与积分环节 KI·s -1 的组合作为

H s( ) , 则得到二阶互补滤波器[13-19] :

Θ
^ =

KPs + KI

s2 + KPs + KI

ΘA + s2

s2 + KPs + KI

ΘB (3)

同理可得更高阶次的互补滤波器[20] 。 但实际应用

中,式⑶所示二阶形式最为常见。 与高阶滤波器相比,二
阶滤波结构较简单;而与一阶滤波器相比,二阶滤波器抑

制陀螺仪零漂的效果更好。
另一方面,载体的姿态可用不同的方法加以表示,常

见的有欧拉角(航向角、俯仰角、横滚角)、四元数、DCM

等。 若分别将上述姿态表示方法代入图 1 中的 Θ
^

, 便可

依次得到基于欧拉角[10-11,14] 、基于四元数[12,16-19] 以及基

于 DCM[13,15] 的姿态互补滤波。
此外,如前所述,由于重力矢量 g 及地磁场矢量 h 本

身直接包含姿态信息,故这两矢量也可代替图 1 所示滤

波器中的姿态表示 Θ
^

, 从而构成基于矢量的姿态互补

滤波[20] 。

图 1 所示 GCF 原理框图中,姿态估计 Θ
^
首先需与姿
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态观测值 ΘA 相减以得到姿态估计误差;这一误差在经过

H( s) 之后又与另一路观测值Θ· B 相加而得到Θ
^
对时间的

导数。然而,AHRS 中传感器提供的观测值实质上是重力

矢量 g 、地磁场矢量 h 以及角速度矢量 ω, 因而上述

“减”“加”两个环节需加以特别处理,方式如下。
1)由 g 和 h 的观测值求解姿态(例如采用共轭梯度

法[16] 等)得到 ΘA ;同时由 ω 的观测值计算姿态对时间

的导数, 得到 Θ· B; 再将得到的 ΘA 及 Θ· B 输入滤波

器[10-11,19] 。 在此情况下, ΘA 与 Θ
^
具有相同形式,从而可

以直接进行比较,而所得到的姿态误差亦与姿态估计 Θ
^

为同一表示形式。
特别地,若取 g 和 h 两矢量作为姿态表示,则加速度

计和磁强计的测量值即可直接输入滤波器,不需再先求

解姿态[20] 。 这是基于矢量的姿态互补滤波器的一个

优点。
2)不作预处理,将 g、h 和 ω 直接输入滤波器,如图 2

所示。

图 2　 基于矢量的姿态互补滤波框图

Fig. 2　 Vector-based
 

generalized
 

complementary
 

filter

图2 中, g∗ 与h∗ 分别表示重力矢量 g和地磁矢量 h
的测量值,而 ĝ 与 ĥ 是相应的估计值。 ω∗ 是角速度矢量

ω 的观测值,ω err 为角速度矢量误差。
这样直接滤波可减少一部分计算量,但 g 和 h 显然

不能与姿态估计 Θ
^
直接相减(除非直接以 g 和 h 表示姿

态,即上述基于矢量的互补滤波器),此时姿态误差的计

算需另寻出路。

实际上,处理方式 1)通常也不会直接将 ΘA 与 Θ
^
相

减。 其原因在于姿态反映的是载体的转动自由度,这一

特殊性决定了姿态及其误差本质上是“乘性” 而非“加

性”的。 这一点直接反映在常用的姿态四元数及 DCM 之

中,即载体作连续多次转动时,总的姿态变化所对应的四

元数(或 DCM)等于各次转动的四元数(或 DCM)按顺序

相乘。 因此,姿态误差理应借助某种乘法进行计算。
1. 3　 GCF 中的乘性姿态误差

图 1 中的“ +”“ -”记号并不代表直接加减,而需以其

他途径实现。 此即 GCF 的“广义”一词的第 2 层含义。
姿态及其误差本质上是乘性的。 Markley[21] 最先提

出“乘性姿态误差” ( multiplicative
 

attitude
 

error)的概念。
这一乘性姿态误差是由罗德里格斯参数(亦称吉布斯矢

量)稍作变换得到的一个三维矢量。 如以这一乘性姿态

误差 作 为 EKF 的 状 态 变 量, 就 得 到 乘 性 EKF
(multiplicative

 

EKF,MEKF[1] )。 MEKF 估计出乘性姿态

误差后,再依其对 AHRS 航姿数据( 欧拉角、四元数或

DCM)进行修正。
然而,本文所讨论的 GCF 直接以四元数、DCM 或重

力 / 地磁矢量为滤波对象,所借助的观测数据是重力 / 地
磁矢量的观测值,因此 GCF 中涉及的是另一种意义上的

乘性姿态误差。 这一乘性姿态误差是由矢量叉积导出并

加以计算。
若某一矢量 u 在导航参考系中为常矢量(重力矢量

或地磁矢量均属此类),则当载体角速度为 ω 时,u 在载

体坐标系中对时间的导数为 u· = u × ω. [22] 又若在某一极

短时间间隔 Δt 内,载体的转动导致 u 出现了变化 Δu, 则

由 Δu 可求得这一旋转的等效角速度 ω eqv:
Δu ≈ (u × ω eqv)Δt (4)
在式(4)基础上可构造一个三重矢积:
u × Δu ≈ (u × u × ω eqv)Δt = u 2·ω eqv·Δt (5)
再将这一旋转过程中 u 的初值和终值分别记为 u1

与 u2,即 Δu = u2 - u1, 则式⑸可进一步写为:
u × Δu ≈ u1 × (u2 - u1) = u1 × u2 ≈ u 2·ω eqv·Δt

(6)
式(6)的意义是若将发生在极短时间间隔 Δt 内的姿

态变化视作某一等效角速度 ω eqv 的作用结果,则这一等

效角速度 ω eqv 可由矢量叉积算出。 因此,式⑹实质上给

出了基于矢量叉积的乘性姿态误差的定义。

由上可知,若滤波器已给出姿态估计Θ
^

,则由Θ
^
易得

重力及地磁矢量的估计值( ĝ与 ĥ)。 结合文献[23]、图 1
和 2 可以得到姿态误差误差模型:

ω err = kg
ĝ × g∗

ĝ g∗
+ kh

ĥ × h∗

ĥ h∗
≡ ΘA - Θ

^

ĝ· = ĝ × [ω∗ + H( s)ω err]

ĥ
·

= ĥ × [ω∗ + H( s)ω err]

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(7)

式中:kg 与 kh 是 g 和 h 的加权系数。
应当指出,由矢量叉积的性质可知,根据式(6)只能

算出 ωeqv 垂直于 u 的分量。 实际上,若载体的转轴恰与 u
平行,则必有 Δu = 0 即转动过程中 u 不变。

因此,针对基于矢量叉积的乘性姿态误差,必须注意

以下重要推论。
1)若姿态误差对应的转轴(即等效角速度 ω eqv 的指

向)平行于某一矢量 u, 则无法利用 u 的观测值对该姿态

误差进行估计和补偿。
2)如只有 1 个矢量的观测值可用,则在陀螺漂移作
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用下,与该矢量平行的轴向上姿态误差将发散,而其他轴

向姿态误差可收敛。 如 AHRS 采用加速度计+陀螺仪,无
磁强计,则俯仰角、横滚角误差收敛,航向角误差发散。

3)欲使载体的三维姿态(航向角、俯仰角、横滚角)
误差收敛,则至少需要两个互不平行的矢量观测值作为

姿态滤波器的输入。 如 AHRS 采用加速度计+磁强计+
陀螺仪的组合,可使得航向角、俯仰角、横滚角误差均

收敛。
推论 3)在二阶互补滤波和高阶互补滤波情形下的

李雅普诺夫稳定性证明可参考文献[20]。

2　 运动加速度补偿

AHRS 的姿态估计是基于重力矢量 g 、地磁场矢量 h
和角速度矢量 ω 来实现的, 并且姿态解算是依据如下两

点假设:1)重力矢量竖直向下;2)地磁矢量的水平分量

指向磁北。
然而,加速度计不仅对重力加速度敏感,同时也对载

体运动的加速度敏感。 也就是说,当无人飞行器作变速

运动时,MARG 中的加速度传感器量测是重力加速度矢

量与飞行器运动加速度的合矢量。 此时若仍按上述假设

进行姿态解算,必然导致俯仰角与横滚角出现明显误差。
为此,将传感器小量噪声和运动加速度一起视为外

部干扰,可以构造 MARG 传感器量测模型:
g∗ = Kacc·g + bacc + da

h∗ = Kmag·h + bmag + ma

ω∗ = Kgyro·ω + bgyro + ba

ì

î

í

ïï

ïï

(8)

其中,3×3 矩阵 K 和 3×1 向量 b 及其下标表示传感

器误差[24] ,而 da 和 ma 分别表示加速度计和磁强计的外

部加速度干扰。 此外,加速度引起的陀螺仪漂移表示

为 ba。
 

假设所有传感器的 K 和 b 都是时不变的,且在进行

滤波估计之前已用适当的方法进行了校正,具体方法可

参考文献[25-29]。 因此,在滤波过程中还需解决的问题

就只是估计和补偿外部加速度干扰了。 为更好抑制加速

度干扰,需要引入运动加速度补偿算法。 可用于 AHRS
的运动加速度补偿方法有以下两类。

1)切换滤波法,当载体处于加速运动状态时,调节滤

波器参数设置,使加速度计观测值的置信权重降低,直至

完全舍弃加速度计读数[4,6,10,14,18] 。 此方法的关键是如何

检测载体运动加速度的存在。 通常以加速度计所测得加

速度的大小作为判据,根据其与重力加速度理论值之间

的差 异 来 调 节 滤 波 器 参 数 ( 如 式 ( 2 ) 中 的 KP 与

KI ) [4,6,10,14] 。 此外,亦有采用角速度或角增量大小作为

判据[18] 。

切换滤波法简便易行,在 AHRS 互补滤波及卡尔曼

滤波中均有较多应用,但其缺点如下:(1)所用判据有局

限性,对运动加速度的判断未必准确;(2)对滤波器参数

的调节未必能很好消除运动加速度影响,且可能使滤波

效果变劣;(3)当存在运动加速度时,由于加速度计观测

值的权重被降低,相当于在一定程度上舍弃了重力矢量,
根据第 1 节的推论,这将导致俯仰角、横滚角的误差出现

发散趋势。
2)模型补偿法,对运动加速度进行建模估计,而后利

用加速度估值来修正加速度计测量数据[7-8] 。 模型补偿

法多用于卡尔曼滤波,但此法需将运动加速度作为状态

变量进行估计,故需重新设计滤波器结构。 这对互补滤

波器而言难度较大,故在互补滤波中尚未见应用。
为在 GCF 中利用模型补偿法,解决途径是将运动加

速度的估计环节放在滤波器之外。 具体步骤如下。
(1)运动加速度建模:将载体运动加速度记为 a,则

有 a = da,在其具体变化规律完全未知的前提下,不妨假

定从任一时刻 k 到相邻时刻(k + 1), 运动加速度的改变

量是一随机值,即:
Δak+1 = ak+1 - ak ~ N(0,σ acc) (9)
式(9)相当于将 a 视为一阶随机游走过程。
(2)姿态滤波,假定已获得前一时刻 (k - 1) 的运动

加速度及姿态的无偏估计,分别记为âk-1 与Θ
^

k-1, 则可利

用 âk-1 对当前时刻 k 的加速度计观测值 f∗
k 进行修正,得

到当前时刻重力矢量观测值:
g∗
k = f∗

k - âk-1 (10)
而后即可将 g∗

k 连同当前时刻磁强计观测值 h∗
k 、陀

螺仪观测值 ω∗
k 以及前一时刻姿态估计Θ

^
k-1 一并输入姿

态滤波器,得到当前时刻的姿态估计Θ
^

k。

(3)运动加速度估计,获得当前时刻姿态估计 Θ
^

k

后,计算对应的重力矢量估计值ĝk, 进而得到当前时刻运

动加速度估计值:
âk = f∗

k - ĝk (11)
这样便完成了当前时刻 k 的全部运算。 到下一时刻

(k + 1) 即可利用âk 与Θ
^

k 重复上述流程。
整个滤波流程如图 3 所示。
在图 3 中,姿态滤波器本身并未对运动加速度作任

何处理。 对运动加速度的估计和补偿分别是由式(11)
和(10)实现的。 这一设计能够正确估计和补偿运动加

速度的关键在于式(9),即从 (k - 1) 时刻到 k时刻,运动

加速度的变化量 Δak 是一有界量且可作为正态随机变量

处理。 因此,在用式(10) 进行运动加速度补偿时,所得

到的重力矢量观测值 g∗
k 的测量噪声相当于 Δak 与加速

度计本身固有的测量噪声相叠加的结果。 由于低成本陀
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图 3　 带运动加速度估计及补偿的姿态滤波流程

Fig. 3　 Flowchart
 

of
 

attitude
 

filter
 

with
 

motional
acceleration

 

estimation
 

and
 

compensation

螺仪和磁强计受加速度的影响较小[30] ,即 ma ≈ 0,ba ≈
0。 只要姿态滤波器本身能保证在该噪声作用下姿态误

差收敛,则运动加速度对姿态估计 Θ
^

k 的影响即可由此得

到消除。
与文献[31-32]方法相比,图 3 所示运动加速度估计

及补偿方法的特点如下。
(1)图 3 所示流程并不局限于 GCF 这一特定类型或

结构的滤波器,亦即这一方法还可与 MEKF、UKF 及其他

常用的姿态滤波算法相结合,实现载体运动加速度的估

计与补偿。
(2)阐明了该方法对运动加速度进行估计和补偿的

原理,使运算更为简洁,滤波过程中需要增加的存储空间

仅是运动加速度估值 âk, 而滤波补偿算法整体增加的计

算量也主要是式(10)和(11)。

3　 算法验证

3. 1　 数值模拟

1)滤波器配置

将 GCF 与常用的 EKF 和 UKF 进行同等条件下的对

比。 EKF 与 UKF 均采用 3 维乘性姿态误差和陀螺仪零

漂构成状态向量(共 6 维),连续时间形式的状态方程如

式(11)所示。

α·

δb·( ) =
-Ω × I3×3

03×3 03×3
( ) α

δb( ) +
wa

wb
( ) (12)

式中:α为 Markley[21]提出的 3 维乘性姿态误差, δb为陀螺

仪零漂;Ω × 为角速度ω对应的叉乘矩阵,满足Ω × α = ω ×
α;wa 与 wb 为别为姿态误差及陀螺仪零漂的过程噪声。

GCF 采用式(3) 所示二阶传递函数,其中比例环节

系数 KP = 0. 5,积分环节系数 KI = 0. 1;按式 ⑺ 求取姿态

误差时,加权系数 kg 与 kh 均取 1。
GCF 直接以重力矢量 g 及地磁场矢量 h 为滤波对

象,EKF 与 UKF 则利用姿态误差 α的估计值对矢量 g 和

h 进行修正。 最终以 g 和 h 两矢量估计值与真值间的角

度误差作为衡量各滤波器性能的指标。
飞行器的 AHRS 各传感器噪声均视为高斯白噪声,

其噪声情况依次为加速度计 σ a ~ N(0,0. 01
 

m / s2),磁
强计 σm ~ N(0,100

 

nT),陀螺仪 σ ω ~ N(0,0. 05° / s)。
陀螺仪零漂按一阶随机游走过程建模,其驱动噪声的标

准差 σ b = 0. 05° / s2。 各传感器采样频率均为 50
 

Hz。
n 系导航坐标系采用北-东-地( N-E-D)模式,该坐标

系下重力矢量记为 g =(0　 0　 9. 8) Tm / s2,地磁场矢量记

为 h =(4
 

000　 0　 0　 30
 

000) TnT。 载体坐标系( b 系)
采用前-左-下(F-I-U)坐标系。

数值模拟在 MATLAB 环境下进行,采用双精度浮点

运算。
2)静止状态模拟

首先模拟载体原地静止的情形。 如上文所述,以 g
和 h 两矢量的估计值与真实值之间的角度偏差作为滤波

器性能指标,模拟结果如图 4 所示。 可见 3 种算法的静

态误差大小排序为 GCF>EKF>UKF,但相差不大。

图 4　 静止状态模拟结果

Fig. 4　 Simulation
 

results
 

under
 

static
 

condition

3)线加速度模拟

假定载体沿直线做变速运动,线加速度沿 x 轴方向

并按图 5 所示规律变化,图 6 所示为 GCF、EKF 和 UKF
三种算法各自在未补偿运动加速度及采用本文介绍的运

动加速度补偿算法时的模拟结果。
由图 6 可见,运动加速度会导致重力矢量 g 及地磁

场矢量 h 出现明显误差,亦即造成航向与姿态的误差。
采用本文介绍的运动加速度补偿算法可使误差显著降

低。 同时,GCF 的表现要略优于 EKF 和 UKF。
将 GCF 滤波补偿算法与航姿解算方法[3,10,16,32] 相结

合可得到运动加速度补偿前后的俯仰角误差变化曲线,
如图 7 所示。 由此可更直观地看到运动加速度补偿算法

所起到的抑制姿态误差的作用。
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图 5　 数值模拟中的线加速度变化规律

Fig. 5　 Varying
 

pattern
 

of
 

linear
 

acceleration
in

 

numerical
 

simulation

图 6　 线加速度作用下模拟结果

Fig. 6　 Simulation
 

results
 

with
 

linear
 

acceleration

图 7　 线加速度模拟中 GCF 俯仰角误差

Fig. 7　 Pitch
 

error
 

of
 

GCF
 

in
 

simulation
 

of
 

linear

4)向心加速度模拟

假定载体沿半径为 1
 

m 的圆周做变速圆周运动,
角速度沿 z 轴方向且按图 8 所示规律变化,相应的切

向加速度及法向加速度如图 9 所示,模拟结果如图 10
所示。

由图 10 可见,本文介绍的运动加速度补偿算法对圆

周运动亦能起到改善航姿精度的作用。 但由于同时存在

切向和法向加速度,补偿后仍存在一定的姿态误差。 同

时,GCF、EKF 及 UKF 三种算法的表现相差不大。
3. 2　 实物验证

1)硬件配置

飞行 器 AHRS 中 的 MARG 传 感 器 芯 片 采 用

图 8　 角速度变化规律

Fig. 8　 Varying
 

pattern
 

of
 

angular
 

rate

图 9　 切向与法向加速度

Fig. 9　 Tangential
 

and
 

normal
 

acceleration

图 10　 圆周运动模拟结果

Fig. 10　 Simulation
 

results
 

of
 

circular
 

motion

MPU9250,姿 态 解 算 单 片 机 采 用 STM32F103。 其 中

MPU9250 芯片集成了三轴磁强计、三轴陀螺仪和三轴加

速度计。 分别采用 GCF、EKF 与 UKF 算法进行数据融

合,由于该单片机无法支持双精度运算,实际算法中都采

用单精度浮点运算,传感器采样频率均为 50
 

Hz。
实测数据表明,MPU9

 

250 所含加速度计及陀螺仪的

噪声特性与前述数值模拟中的假定条件基本相同,而磁

强计的噪声水平则明显较高,其标准差 σm = 2
 

μT ,故
GCF 和 EKF 的参数均作了相应调整, GCF 中取 KP =
0. 15, KI = 0. 01。

2)线加速度测试

AHRS 沿 x 轴方向在滑台上作直线往复运动,线加

速度变化曲线如图 11 所示。 GCF、EKF 与 UKF 滤波后的

航姿误差如表 1 所示。
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图 11　 实物验证中线加速度变化规律

Fig. 11　 Varying
 

pattern
 

of
 

linear
 

acceleration
 

in
 

experiment

表 1　 线加速度作用下实验结果(以均方根计)
Table

 

1　 Experiment
 

results
 

with
 

linear
 

acceleration(RMS)
(°)

滤波

算法

偏航角误差 俯仰角误差 横滚角误差

无补偿 有补偿 无补偿 有补偿 无补偿 有补偿

GCF 0. 820
 

6 0. 811
 

3 2. 653
 

4 0. 540
 

3 1. 220
 

9 0. 345
 

2
EKF 0. 845

 

4 0. 802
 

5 2. 824
 

2 0. 615
 

7 1. 249
 

2 0. 371
 

6
UKF 发散 发散 发散 发散 发散 发散

　 　 由表 1 可见,在运动模式下,GCF 与 EKF 算法对俯

仰角和横滚角都有明显的改善,偏航角不受 x 轴线加速

度的影响,补偿前后角度误差无明显变化。 而 UKF 结果

发散,这是由于该算法在单精度浮点运算时截断误差及

累积误差使得 UKF 在运行中常出现协方差矩阵非正定,
导致算法不收敛,而 GCF 的实际表现与 EKF 很相近,且
采用运动加速度补偿方法均可明显改善姿态精度。

图 12 所示为 GCF 在未补偿运动加速度和有运动加

速度补偿两种不同情况下的俯仰角误差对比,可见引入

补偿后姿态精度得到明显改善。

图 12　 线加速度实验中 GCF 俯仰角误差

Fig. 12　 Pitch
 

error
 

of
 

GCF
 

in
 

experiment
 

of
 

linear
 

3)向心加速度测试

将 AHRS 置于速率转台上进行变速圆周运动,角速

度变化规律与图 8 相同, 但 AHRS 与转轴的距离为

0. 3
 

m。 由于 UKF 算法在该单片机下无法计算结果,实
验仅对比 GCF 与 EKF 算法,实测结果如表 2 所示。

表 2　 圆周运动实验结果(以均方根计)
Table

 

2　 Experiment
 

results
 

of
 

circular
 

motion
 

(RMS)
(°)

滤波

算法

偏航角误差 俯仰角误差 横滚角误差

无补偿 有补偿 无补偿 有补偿 无补偿 有补偿

GCF 1. 525
 

1 1. 314
 

7 2. 237
 

8 1. 422
 

0 2. 020
 

9 1. 056
 

1
EKF 1. 467

 

4 1. 302
 

5 2. 398
 

1 1. 391
 

7 1. 909
 

2 1. 445
 

2

　 　 由表 2 可见,同时存在切向及法向加速度时,运动加

速度补偿算法的作用有限,这一点与数值模拟结果相似。
同时,GCF 和 EKF 的表现各有优劣。

4)算法耗时对比

表 3 为 GCF 及 EKF 各自在 STM32F103 单片机上运

行时的平均耗时,可见 GCF 所占用的处理时间不到 EKF
的 1 / 20,具有很高的效率。

表 3　 滤波算法平均耗时

Table
 

3　 Average
 

execution
 

time
 

of
 

filtering
 

algorithms

滤波算法
平均耗时

(时钟周期数)
平均耗时

(72
 

MHz 系统时钟) / ms
GCF 18

 

218 0. 253
EKF 374

 

142 5. 196

3. 3　 讨论

1)姿态滤波效果,数值模拟及实物验证结果均显示,
GCF 的滤波效果在各种条件下均与 EKF / UKF 处于同一

数量级。
2)算法耗时,在 STM32F103 单片机上运行时,GCF

的耗时仅为 EKF 的 1 / 20 左右,计算量远小于后者。
3)运动加速度补偿算法,本文提出的运动加速度补

偿算法适用于 GCF、EKF 和 UKF 等各种姿态滤波器,能
很好地抑制飞行器运动过程中线加速度造成的航姿误

差,对曲线运动时的切向、法向加速度也有一定补偿

效果。
对于载体做变速曲线运动的情形,加速度计读数既

要参与运动加速度估计,又要参与乘性姿态误差估计,二
者难以兼顾,使得此种情形下运动加速度补偿效果并不

十分理想。
4)数值稳定性,实物验证中未列出 UKF 的结果,其

原因是单片机上采用单精度浮点运算,截断误差及累积

误差使得 UKF 在运行中常出现协方差矩阵非正定,导致

算法不能继续执行。 GCF 则不存在这一问题,无论采用

单精度或双精度计算,GCF 的性能都十分稳定。

4　 结　 论

本文提出了用于小型飞行器航姿传感器数据融合及

姿态估计的 GCF 算法,分析了航姿互补滤波算法的不同
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实现形式,并证明了乘性姿态误差在 GCF 中可由矢量叉

积导出并加以计算,从而得出载体坐标系中两个不共线

矢量作为姿态滤波器输入时航姿误差收敛的重要推论。
同时,本文还针对飞行器机动状态下变速运动造成的

AHRS 航姿误差,提出了一种能与各种常用的姿态滤波

算法相结合的运动加速度估计与补偿方法。 该方法不需

改变姿态滤波器原有设计,将其与 GCF 算法结合,在增

加较少计算量的情况下,可有效地抑制运动过程中线加

速度对姿态解算的干扰,对曲线运动的切向和法向加速

度也能起到一定作用。 进行数值模拟和实物验证结果表

明,该算法能达到与常用的 EKF / UKF 相当的滤波效果,
而计算量仅为 EKF 的 1 / 20,且具有良好的数值稳定性和

实用性。
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