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基于EKF算法的太阳能无人机低成本飞控状态估计

郭 安1, 周 洲1†, 祝小平2, 白 帆1
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摘 要: 当大展弦比太阳能无人机 (UAV)采用由低成本传感器组成的飞控平台时,受限于传感器误差精度、无人
机长航时、广域度的任务要求,传统数据融合算法无法实现其姿态、空速和风场长时间的准确和可靠估计.从飞控
搭载的传感器测量原理出发,对测量过程的误差特性和温度影响进行建模,基于扩展卡尔曼滤波算法实现状态的
可靠估计.首先,将压力传感器与惯导的数据进行融合以实现姿态估计;其次,结合无人机的布局特征将磁力计独
立安装以实现航向估计;最后,融合GPS的数据进行导航估计.仿真结果表明,较传统的变增益估计算法 (VGO),所
提出算法的层次更分明,结果更可靠,而且可以与太阳能无人机的特征较好地结合.
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State estimation of low-cost flight controller of solar-powered UAV based
on EKF algorithms
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Abstract: When the flight controller composed of low-cost sensors is applied to a large aspect ratio solar-powered
unmanned aerial vehicle (UAV), it is limited by the accuracy of the sensors, the long-endurance, and wide-range task
requirements. The traditional data fusion algorithm cannot realize its accurate and reliable estimation of attitude, airspeed
and wind field for a long time. Starting from the sensor measurement principle of the flight controller, the error
characteristics and temperature effects of the measurement process are modelled, and a reliable state estimation is realized
based on the extended Kalman filter algorithm. Firstly, the pressure sensor and inertial measurement unit (IMU) data are
combined to achieve attitude estimation. Then, combined with the layout characteristics of the UAV, the magnetometer is
independently installed and the heading is estimated. Finally, GPS data is merged for navigation estimation. The simulation
results show that compared with the variable gain observe algorithm, the proposed algorithm is more hierarchical and the
estimation results are more reliable, and it can be combined with the characteristics of the solar-powered UAV.
Keywords: solar-powered UAV；low-cost flight controller；multi-sensor fusion；three-stage series；state estimation；
EKF

0 引 䀰

随着航空科学技术、储能电池和太阳能电池的

发展,以太阳能为动力来源的无人机迎来了空前的
发展机遇,国内外各种型号太阳能无人机层出不
穷[1].太阳能无人机技术正在从研究阶段向工程产业
化阶段转变[2].大型太阳能无人机多采用高精度传感
器组成的工业级飞控,其高昂的价格在全系统成本中
占据较大的比重.因此,在产业化过程中,如何在降低

飞控平台研发成本的同时还能兼顾其控制精度,成为
该领域内的一大难点.
太阳能无人机具有大翼展、超轻结构面密度和

较低飞行速度,具备超长续航和广域度飞行的能
力.在执行任务过程中姿态变化小,一般在指定高度
作业[3].由低成本微机电系统MEMS惯导、磁力计、
GPS及气压传感器组成的低成本飞控已广泛地应用
于微小型无人机[4].与工业级飞控相比,二者的价格
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相差悬殊,但低成本传感器在测量过程中会产生持续
的噪声和漂移[5].可以利用不同传感器在高低频率测
量准确性上的不同对测量结果进行互补[6],能够有效
提高测量结果的可靠性.因此,若采用低成本飞控进
行太阳能无人机自主控制,则可以明显降低其研发成
本.但其超长续航的任务要求,使得传感器的测量误
差会随着时间累积和温度变化进一步放大,严重影响
无人机的控制精度.如何兼顾传感器长时间工作的
误差特性,确保其任务过程中状态数据的稳定测量与
估计已成为研究的难点.
状态估计作为传感器测量与控制器解算的中间

层[7],以测量数据作为输入,经过一系列滤波和数据
融合算法解算出无人机当前状态,反馈至控制器形成
闭环,其准确性会直接影响无人机的定位精度与控制
效果.通常,基于线性或非线性动态观测理论对不同
传感器的量测信息和系统状态进行融合,能够得到可
靠的状态信息[8].
低成本飞控的传感器非线性误差和正交误差远

大于工业级产品.若采用有效的状态估计算法,充分
挖掘各种传感器组合的测量潜力,则能提高飞控的控
制精度.互补滤波算法已广泛地应用于各类开源飞
控平台,其核心在于短时间内采用陀螺仪数据,定时
对加速度计数据采样修正陀螺仪,再对数据进行滤波
处理[9-10],算法多用于旋翼类无人机.四元数卡尔曼
滤波组合导航也是一种较为成熟的算法[11],在姿态
估计过程中用四元数表征姿态角,将四元数乘积表示
成Clifford代数中Hamilton算子的形式,并对四元数
矢量观测方程进行线性化处理.受限于算法的复杂
性和较大计算量,该方法不适合在低成本飞控平台上
应用.非线性滤波方法包括无迹卡尔曼滤波 (UKF)、
粒子滤波 (PF)等,方法的本质是对非线性过程的近
似[12]. UKF保留了泰勒展开式中的三阶项,相较于保
留了一阶项的EKF算法,其对于非线性强的问题处
理效果更好,但计算量偏大[13].

Heikki等[14]基于方向余弦矩阵,采用EKF方法,
在加速度测量过程中引入了误差可变协方差矩阵,提
高了测量结果的鲁棒性. Da等[15]基于模糊理论对输

入和输出噪声建模,通过EKF算法实现了四旋翼的
状态估计. Nak等[16]在传统EKF算法基础上提出了
IEKF方法,对各类传感器进行单独估计后综合数据
实现无人机的组合导航. Lian等[17]为降低惯导在测

量过程中受到的持续外部过载对滚转角估计的影响,
提出了基于外部过载的EKF算法,实现了滚转角的
可靠估计.

本文围绕低成本传感器在全翼式太阳能无人机

平台上的应用展开研究,对传感器的测量误差及影响
因素进行动态建模.结合低成本传感器的误差精度
和无人机平台的基本特征,基于EKF算法提出一种
三级串联结构的状态估计方法.考虑到大展弦比太
阳能无人机的布局特征和任务要求,在航向估计过程
中,将磁力计与飞控剥离后独立安装,最后获得较为
可靠的状态参数.算法还可根据无人机搭载传感器
种类的不同进行对应的结构拓展,以便与无人机的设
计和应用背景相适应.

1 低成本传感器建模方法

由MEMS惯性测量元件、磁场测量元件和小型
全球定位系统 (GPS)组成的低成本测量系统广泛应
用于各类小型无人机的飞控平台,如图1所示.

(a)   IMU (b) !"#

(c) $"%&' (d)   GPS

图 1 低成本传感器组合

受限于低成本传感器自身的精度等级,通常需要
多传感器数据融合以提升整体测量精度.影响因素
主要有: 1)各传感器的测量精度; 2)传感器数据的预
处理,即误差的去除与补偿; 3)数据融合算法的设计,
确保飞控接收到可靠的状态数据进行解算.传感器
输出的原始数据将直接影响数据融合的结果,需要对
传感器的误差特性进行研究,并对结果进行误差分析
与补偿,以确保状态估计精度和输出参数的稳定性.

1.1 传感器特性分析

低成本飞控采用的多传感器组合为: MEMS惯
性测量单元、磁力计、气压计、全球定位系统、空速

计[18],采用SBG-Ellipse惯导套件 (见图2)的测量精度
进行对比.

图 2 SBG-Ellipse惯导套件
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惯性测量单元 (IMU)选取MPU6050,包括三轴
加速度计和三轴陀螺仪.加速度计具有电容式转换
器,通过测量电压输出得到中心质量块的位移,根据
位移与加速度的映射关系得到加速度测量值.陀螺
仪测量原理与加速度计类似,通过测量中心质量块
的科氏加速度,结合质量块震动速率实现角速度的测
量.磁力计选取LSM303D,通过测量3个正交轴的磁
场,输出地球磁场在机体坐标系下的投影,实现无人
机航向信息的测量.气压计主要对动静压进行测量,
输出的气压经过温度补偿后,根据静压与高度、动压
与空速的关系得到海拔高度和空速,静压传感器型号
为MS5611,动压传感器型号为MPXV7002. GPS位置
测量精度通常由卫星伪距测量的精度和获取这些伪

距的卫星几何学决定, GPS接收器芯片还能提供地速
和航迹角的信息,型号为NEO-M8N.传感器误差特
性如表1所示.

表 1 各类传感器型号及性能参数

传感器
动态范围 非线性度 正交误差 偏置误差

(水平精度) (准确度) (误差范围) (响应时间)

MPU-acc ±16 0.5 ±2 ±50/ ±50/ ±80

Ellipse ±8 0.2 0.05 −

MPU-gyro ±2 000 0.2 ±2 0.05/ 0.05/ 0.05

Ellipse ±450 0.01 0.05 0.135

LSM303D ±12 0.5 1 ±0.05

MS5611 10 ∼ 1 200 ±1.5 ±2.5 0.5

MPXV7002 ±2 ±2.5 ±1 1

NEO-M8N ±2.5 10 26 −148

1.2 传感器的误差建模

飞控通常固定于质心处,加速度计的灵敏轴与体
轴系对齐,测量信号为除重力加速度外的加速度值,
即

[ax ay az]
T = v̇b + ωb × v −Rb

v[0 0 g]T. (1)

根据其工作特性,建模过程中主要考虑测量偏
差和噪声影响.偏差βaccel主要与温度相关,测量噪声
ηaccel可视为均值为零的高斯过程.陀螺仪的建模过
程与之类似,除测量偏差和噪声外还需引入角速度增
益.磁力计、压力传感器建模中也需重点考虑测量偏
差和噪声,各传感器模型如下所示:
加速度计

[yaccel,x yaccel,y yaccel,z]
T =

v̇b + ωb × vb −Rb
v[0 0 g]T + βaccel + ηaccel; (2)

陀螺仪

γgyro = kgyroΩ + βgyro + ηgyro; (3)

磁力计

ymag = ψ + βmag + ηmag,

B0 = R−1(ϕ, θ, ψ)[0 0 ymag]
T; (4)

气压计

yabspres = ρghAGL + βabspres + ηabspres; (5)

空速计

ydiffpres = ρV 2
a /2 + βdiffpres + ηdiffpres. (6)

GPS建模时不仅需要知道定位误差的均方差大
小,还需要确定误差的动态特性.参考相关建模方
法[19],建立高斯马尔可夫误差模型为

v[n+ 1] = e−kGPSTsv[n] + ηGPS[n]. (7)

GPS位置、地速及航向测量模型为

yGPS,n/e/h[n] = pn/e/h[n] + vn/e/h[n], (8)

VgGPS =√
(Va cosψ + ωn)

2
+ (Va sinψ + ωe)

2
+ ηV ,

χGPS = tan−1(Va sinψ + ωe, Va cosψ + ωn) + ηχ.

(9)

根据不确定性分析原理,无人机地速和轨迹角测
量噪声中的方差可通过下式计算:

σVg
=

√
V 2
n σ

2
Vn

+ V 2
e σ

2
Ve

V 2
n + V 2

e

, σχ =

√
V 2
n σ

2
Ve

+ V 2
e σ

2
Vn

V 2
n + V 2

e

.

(10)

取太阳能无人机盘旋过程作为典型状态进行各

传感器的仿真,传感器的测量值与实际值的曲线如
图3所示.可以看出,加速度计的仿真结果呈高频特
征,陀螺仪与磁力计信号呈中低频特征, GPS呈低频
信号特征.输入动态信号时,测量结果的趋势与信号
一致.进入稳态后,测量噪声较大,稳态值与真实值之
间存在一定的偏差.需要结合动态观测理论对测量
数据进行融合修正.

2 分级扩展卡尔曼滤波方法

扩展卡尔曼滤波 (EKF)理论已广泛地应用于小
型无人机平台,根据无人机类型和搭载传感器的不
同,衍生出多种结构.本文根据低成本飞控平台的运
算能力和算法的可实现性,结合全翼式太阳能无人机
的大展弦比布局特征与任务要求,提出一种三级串联
结构的滤波方法实现无人机的状态估计.

EKF是将非线性系统的模型线性化,对所构建的
非线性状态进行估计,方程在工作点附近进行一阶线
性化后忽略高阶项以满足近似线性,是高斯白噪声情
况下的最小方差次优滤波器,其算法性能优劣取决于
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图 3 传感器动态模型仿真曲线

局部非线性程度.系统状态与测量方程如下:

ẋ = f(x,u) +w(t), (11)

zk = h(x(tk),u) + vk. (12)

其中:w(t)为系统的噪声和未建模部分,均值为零,协
方差为Q,通过系统模型确定;vk为系统的测量噪声,
均值为零,协方差为R,通过传感器进行标定.

系统预测方程为

˙̂x = f(x̂,u), (13)

A(x,u) =
∂f(x,u)

∂x
|x=x̂, (14)

Ṗ = A(x̂,u)P + PA(x̂,u)T +Q. (15)

系统校正方程为
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C(x,u) =
∂h(x−,u)

∂x
, (16)

L = P−CT(R+C(x̂,u)PC(x̂,u)
T
)−1, (17)

P = (I −LC(x̂,u))P−, (18)

x̂ = x̂− +L(z − h(x̂−,u)). (19)

f(x̂,u)为观测状态与测量信号之间的非线性表

达式,通过无人机的运动学方程获取.根据式 (17),计
算增益矩阵L需要进行矩阵取逆.随着状态参数的
增加,每一帧的数值求解运算量明显增加.因此,为降
低飞控的计算要求,进行以下简化:每个传感器的测
量过程相互独立,传感器的3个测量方向的耦合较小,
且传感器经过统一出厂标定和校准方式,采取测量轴
互相独立的简化.得到相应的增益矩阵L为

[lx ly lz]
T =[ PcT

x

Rx + cxPcT
x

PcT
y

Ry + cyPcT
y

PcT
z

Rz + czPcT
z

]T
.

(20)

上述各式中变量定义见表2.

表 2 EKF所需变量定义

名称 定义

x̂ 状态估计向量

f(x̂,u) 非线性状态更新模型

h(x,u) 非线性测量更新模型

z 传感器测量值

A 线性状态更新矩阵

C 线性模型测量矩阵

P 估计误差协方差矩阵

L 卡尔曼增益矩阵

Q 过程噪声协方差矩阵

R 传感器噪声协方差矩阵

上述简化方法可以将矩阵取逆运算转化为矩阵

的一般运算,降低高频多参数估计过程的运算量.当
飞控的计算能力能够负担高频多参数的求解时,可不
采取该种简化方式.

三级串联状态估计结构如下: 1)姿态估计,通过
对传感器数据的低通滤波,采用EKF方法实现姿态
的估计; 2)航向估计,输入姿态的估计值,结合陀螺仪
和磁力计的数据实现偏航角的估计; 3)导航估计,输

图 4 分级串联滤波结构

入已估计的数据,结合GPS数据实现状态参数的估
计与平滑处理.与不分级一次将全部传感器数据进
行状态估计的算法相比,该方法可以减小计算量,更
加适用于低成本飞控平台,具体方案见图4.

2.1 姿态估计

首先对陀螺仪、气压计和空速计的数据进行低通

滤波,再对姿态角进行预测和校正.采用变增益观测
量理论 (VGO)进行算法对比,该算法将加速度计视为
倾角传感器,校正过程的增益系数与三轴角速度相
关.这一级的状态向量、输入向量和测量向量为

x = [ϕ θ]T, u = [p q r Va H]T, z = [ax ay az]
T.

结合无人机的姿态运动学方程可得姿态预测方

程为 ˙̂
ϕ
˙̂
θ

= f(x̂,u) =

[
p+ q sin ϕ̂ tan θ̂ + r cos ϕ̂ tan θ̂

q cos ϕ̂− r sin ϕ̂

]
.

(21)

将状态转移矩阵线性化,求解雅克比矩阵,可得
状态转移矩阵为

A(x,u) =
∂f(x,u)

∂x

∣∣∣x=x̂ =q cos ϕ̂ tan θ̂ − r sin ϕ̂ tan θ̂ q sin ϕ̂− r cos ϕ̂
cos2θ̂

−q sin ϕ̂− r cos ϕ̂ 0

 .
(22)

校正模型中采用加速度计作为输出方程,式 (2)
中 V̇b = [u̇, v̇, ẇ], vb = [u, v, w]无法直接测量.假设
u̇ = v̇ = ẇ ≈ 0,根据定常平飞假设,有

[u v w]T ≈ Va[cos θ 0 sin θ]T. (23)

校正方程和对应的雅克比矩阵为

[âx ây âz]
T = h(x̂,u) =
qVa sin θ̂ + g sin θ̂

rVa cos θ̂ − pVa sin θ̂ − g cos θ̂ sin ϕ̂
−qVa cos θ̂ − g cos θ̂ sin ϕ̂

 , (24)

C(x,u) =
∂h(x,u)

∂x

∣∣∣x=x̂ =
0 qVacθ̂ + gcθ̂

−gcϕ̂cθ̂ −rVasθ̂ − pVacθ̂ + gsϕ̂sθ̂
gsϕ̂cθ̂ (qVa + gcϕ̂)sθ̂

 . (25)

本文中的部分公式采用s和c对sin和cos进行简
写.在定常平飞过程中,由式 (23)可知,u远大于w, v

通常可以忽略,因此,陀螺仪在x方向上的噪声明显

大于其他两个方向,若三轴相同处理则会对结果产生
影响.从平飞到爬升/下滑之间转换时,运动过程中的
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角速度时间较短,姿态迅速发生变化,导致测量偏差
较大.算法在构造测量噪声协方差矩阵的x方向上引

入罚因子τ ,并且与俯仰角速度q相乘,即

[Rx Ry Rz]
T = [Rx0

− τq Ry0
Rz0 ]

T, (26)

对测量噪声在不同方向表现不同以及发生较大姿态

变化无法准确测量的情况进行修正.
姿态估计算法的伪代码如下.
算法1 第1级:滚转、俯仰姿态估计.
1)对气压计、空速计、陀螺仪数据采用低通滤波,

初始x̂ = 0

2)根据式(21)对姿态值进行预测
3)根据式(22)计算状态转移矩阵
4)根据式 (15)计算误差协方差矩阵,更新状态值

和协方差矩阵

5) for传感器的测量轴 do
6) 更新测量值(式(24))
7) 更新测量状态转移矩阵(式(25))
8) 更新测量噪声矩阵(式(26))
9) 更新卡尔曼增益矩阵(式(20))
10) 更新校准状态(式(19))
11) 更新协方差矩阵(式(18))
12) end for
取飞机盘旋飞行的任务航线进行姿态估计算法

验证,得到滚转角与俯仰角变化曲线,见图5.
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图 5 姿态角真实值与估计值对比

2.2 航向估计

航向估计作为状态估计的第 2级,通过融合上
一级姿态估计值和磁力计测量值对偏航角进行估

计.无人机在风场中会产生一个“诱导偏航角”,当搭
载相机等拍摄设备时,为了保证拍摄的准确性,需要
准确获取该角度.磁力计在风场中不受干扰,当地速
较小时GPS无法得到准确的航迹角数据,因此,融合
磁力计的数据对航向进行准确估计,对于无人机在风
场中的稳定控制和任务执行是非常重要的[19].
全翼式太阳能无人机 (见图 6)的机身和机翼上

铺满了太阳能电池,磁力计测量的数据会受到金属器
件的干扰而导致测量角度偏差.对此,可以采用磁力
计与飞控分离的方案,将其安装于翼尖处以保证航向
测量的精度.

图 6 全翼式太阳能无人机

航向估计采用单状态EKF结构,状态量、输入向
量和测量向量分别为

x = ψ, u = [ϕ θ q r]T, z = [Bx By Bz]
T.

结合无人机的姿态运动学方程可得航向预测方

程为

˙̂
ψ = f(x̂, u) = q

sinϕ
cos θ + r

cosϕ
sin θ . (27)

由于线性状态更新矩阵为零矩阵,偏航角的预测
偏差只与模型噪声相关.根据磁力计测量模型可得
校正方程和对应的雅克比矩阵为

[B̂x B̂y B̂z]
T = h(x̂, u) =

cθsψ̂ cθsψ̂ −sθ
sϕsθcψ̂ − cϕsψ̂ sϕsθsψ̂ + cϕcψ̂ sϕcθ
cϕsθcψ̂ + sϕsψ̂ cϕsθsψ̂ − sϕcψ̂ cϕcθ



B0x

B0y

B0z

 ,
(28)

C(x,u) =
∂h(x,u)

∂x

∣∣∣x=x̂ =
−cθsψ̂B0x + cθcψ̂B0y

(−sϕsθsψ̂ − cϕcψ̂)B0x + (dϕsθsψ̂ + cϕsψ̂)B0y

(−sϕsθsψ̂ − cϕcψ̂)B0x + (sϕsθsψ̂ − cϕsψ̂)B0y

 .
(29)

航向估计算法的伪代码如下.
算法2 第2级:航向估计.
1) 通过陀螺仪数据更新q、r,结合上一级的ϕ、θ

赋初值

2)根据式(27)对偏航角进行预测,更新偏航角
3)构造零线性状态矩阵
4)更新误差协方差矩阵(式(15))
5) if磁力计的数据已经更新 then
6) for每个磁力计的测量轴 do
7) 更新传感器输出(式(28))
8) 更新传感器输出状态转移矩阵(式(29))
9) 更新卡尔曼增益矩阵(式(20))
10) 更新校准状态(式(19))
11) 更新协方差矩阵(式(18))
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12) end for
13) end if
取飞机盘旋飞行状态进行航向估计算法验证,由

于VGO算法没有单独进行航向估计,仿真结果只取
偏航角真实值与估计值进行对比,见图7.
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图 7 偏航角真实值与估计值对比

2.3 导航估计

导航估计主要采用GPS测量值估计无人机的位
置、地速、航线、风场情况.无人机的位置变化为

ṖN = Va cosψ cos θ −WN ,

ṖE = Va sinψ cos θ −WE . (30)

其中:P代表位置,W代表风速.
对式(4)取微分,得到地速变化率为

V̇g =

(Vacψ +WN )(−Vaψ̇sψ) + (Vasψ +WE)(Vaψ̇cψ)
Vg

.

(31)

根据协调转弯过程飞机的运动学方程

χ̇ =
g

Vg
tanϕ cos(χ− ψ), (32)

导航估计的状态向量、输入向量和测量向量分别为

x = [PN PE Vg χ WN WE ]
T,

u = [Va q r ϕ θ ψ]T,

z =

[yGPS,N yGPS,E yGPS,V g yGPS,χ yWN
yWE

]T.

非线性预测方程和线性化后的雅克比矩阵为

[
˙̂
PN

˙̂
PE

˙̂
V g

˙̂χ
˙̂
WN

˙̂
WE ]

T = f(x̂, u) =

Vacψcθ − ŴN

Vasψcθ − ŴE

(Vacψ+ŴN )(−Vaψ̇sψ)+(Vasψ+ŴE)(Vaψ̇cψ)
V̂g

g

Vg
tanϕ c(χ̂− ψ)

0

0


,

(33)

A(x,u) =
∂f(x,u)

∂x

∣∣∣x=x̂ =

0 0 cos χ̂ −Vg sin χ̂ −1 0

0 0 sin χ̂ Vg cos χ̂ 0 −1

0 0 − ˙̂
V g/V̂g 0 −Vaψ̇ sinψ Vaψ̇ cosψ

0 0 c1 c2 0 Vaψ̇ cosψ
0 0 0 0 0 0

0 0 0 0 0 0


.

(34)

其中

c1 = − g

V̂ 2
g

tanϕ cos(χ̂− ψ),

c2 = − g

V̂g
tanϕ sin(χ̂− ψ). (35)

GPS测量信息包括位置、地速和航向角,通过无
人机速度之间的转化关系构造风速伪测量值为

yWN
= Va cosψ +WN − Vg cosχ,

yWE
= Va sinψ +WE − Vg sinχ. (36)

因此,校正方程和对应的雅克比矩阵为

[P̂N P̂E V̂g χ̂ ŴN ŴE ]
T = h(x̂, u) =

[P̂N P̂E V̂g χ̂ ŷWN
ŷWE

]T, (37)

C(x,u) =
∂h(x,u)

∂x

∣∣∣x=x̂ =

1 0 0 0 0 0

0 1 0 0 0 0

0 0 1 0 0 0

0 0 0 1 0 0

0 0 − cosχ V̇g sinχ 1 0

0 0 − sinχ −V̇g cosχ 0 1


. (38)

导航估计算法的伪代码如下.
算法3 第3级:导航估计.
1)通过空速计更新空速Va,结合上两级的ϕ、θ和

ψ赋初值

2)根据式(33)对预测状态更新
3)计算预测状态的线性化矩阵(式(34))
4)更新误差协方差矩阵(式(15))
5) if GPS测量数据已经更新 then
6) for北向和东向测量方向 do
7) 计算卡尔曼增益(式(20))
8) 更新位置、地速、航迹和风速(式(19))
9) 更新协方差矩阵(式(18))
10) end for
11) end if
取飞机盘旋飞行状态进行导航估计算法验证,采
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用VGO算法进行对比.结合图 5及图 8,本文采用三
级串联状态估计方法可以基于低成本传感器的数据

实现对无人机相关状态的可靠估计.相较于VGO算
法,俯仰角进入稳态后出现轻微波动,但没有产生偏
离,地速和风场的估计无稳态误差且偏差较小.
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图 8 GPS测量真实值与估计值对比

该方法还可根据无人机所搭载传感器的不同设

计对应的估计结构.当无人机的磁航向数据不可信
时,可以采用取消航向估计的二级滤波方法进行估
计;当无人机装有气流角传感器时,可以在姿态估计
后采用类似方法增加一层气流角估计,从而将气流角
反馈至控制系统中.

3 仿真验证与分析

为了验证本文算法的有效性,取全翼式太阳能无
人机作为研究对象,以15 kg飞机重量、500 m起飞高
度初始化,采用“爬升-巡航-盘旋-下滑”的任务航线
进行全状态飞行过程的仿真验证,并采用VGO算法

进行飞行轨迹的对比.飞行轨迹如图9所示,采用三
级串联的状态估计算法得到的飞行轨迹与真实状态

基本一致,在高度方向上会出现静差,盘旋过程中可
以保持高度的稳定.当采用VGO算法进行状态估计
时,由于姿态估计和航向估计精度不高,使得盘旋过
程中高度方向不稳定,导致航线出现了一定的偏离,
影响无人机的任务完成质量.
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图 9 两种状态估计算法的飞行轨迹对比

由于空速计和气压计在任务过程中会产生固定

偏差,在600 m高度保持中有20 m静差.对于无需严
格控制高度精度的太阳能无人机 (海拔6 000 m高度
内,空速 12 ∼ 20m/s,广域范围作业,即半径 10 km
内),该控制精度可以满足实际的任务要求,且控制效
果明显优于目前常用的VGO算法.对飞行过程中的
参数进行误差分析,取巡航和盘旋状态进行量化分
析,参数见表3.

表 3 状态参数误差

状态量
巡航 盘旋

偏差/(◦/m) 方差 偏差/(◦/m) 方差

滚转角 0.38 1.19 0.45 5.31

俯仰角 1.02 4.18 0.53 4.16

偏航角 1.41 0.29 3.10 −
水平位置 23.5 39.6 35.6 112.9

海拔高度 12.2 1.25 12.0 0.4

在巡航和盘旋飞行阶段,飞机的姿态角均能实现
稳定控制且偏差较小.高度保持和轨迹跟踪误差较
大.巡航段高度波动范围在 1 m以内,盘旋段高度波
动范围在2 m以内,满足实际使用要求.

4 结 论

1)本文从低成本传感器的测量原理出发,通过对
误差特性的研究建立了一套完整的低成本传感器模

型,以无人机的典型工作状态对模型进行了验证.
2) 根据低成本飞控的运算能力和状态估计算法

的复杂性与可实现性,结合全翼式太阳能无人机的布
局特征和任务要求,提出了三级串联状态估计算法,
仿真结果表明了该方法的可行性.下一步将结合硬
件对算法进行工程化验证.
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3) 将太阳能无人机、低成本传感器和飞控进行
了闭环仿真,结果表明该算法能够实现无人机的任务
要求,估计参数的准确性较传统方法有明显提升,算
法能够与太阳能无人机的特征较好地结合.
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