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摘　 要：无人机自主着陆过程中需要实时获得高精度的导航信息，对自主性、实时性的要求较高。
现有的导航方式都存在各自的不足，且在室内等新型环境中不能使用。 针对这一问题，提出了一

种视觉 ／惯性组合导航算法。 首先建立了世界坐标系下惯性导航的数学模型，随后通过 Ｋａｌｍａｎ 滤

波实现位置、姿态匹配，其中位置匹配完成速度误差、加表零偏的估计；姿态匹配完成安装误差角、
陀螺漂移的估计，并利用估计得到的安装误差角和视觉导航系统输出的姿态信息对惯导姿态进行

修正。 仿真结果表明，该算法具有一定的工程应用价值。
关键词：无人机；自主着陆；视觉 ／惯性组合导航；位置、姿态匹配

　 　 　 　中图分类号：Ｖ２７９ 文献标志码：Ａ 文章编号：２０９５⁃８１１０（２０１６）０６⁃０００６⁃０６

Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｉｎｅｒｔｉａｌ ／ Ｖｉｓｉｏｎ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｆｕｓｉｏｎ ｏｆ ＵＡＶ Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ Ｌａｎｄｉｎｇ

ＬＩＵ Ｃｈａｎｇ１， ＹＡＮＧ Ｌｉａｎｇ⁃ｊｕｎ２， ＬＩＵ Ｆｅｎｇ１， ＷＡＮＧ Ｙｉ１， ＸＵ Ｃｅ１， ＬＩＵ Ｃｈｏｎｇ⁃ｌｉａｎｇ１

（１ Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００７４， Ｃｈｉｎａ；
２ Ｍｉｌｉｔａｒｙ Ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｖｅ Ｏｆｆｉｃｅ ｏｆ Ｎａｖｙ ｉｎ Ｋｕｎｍｉｎｇ Ａｒｅａ， Ｋｕｎｍｉｎｇ ６５００００， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｈｉｇｈ⁃ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｗｈｉｃｈ ｎｅｅｄｓ ｔｏ ｂｅ ｒｅａｌ⁃ｔｉｍｅ ａｎｄ ａｕｔｏｎｏｍｉｃ ｉｓ ｅｓｓｅｎｔｉａｌ ｄｕｒｉｎｇ ＵＡＶ ａｕｔｏｎｏ⁃
ｍｏｕｓ ｌａｎｄｉｎｇ Ｔｈｅ ｅｘｉｓｔｉｎｇ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｓ ｈａｖｅ ｔｈｅｉｒ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅ ｗｅａｋｎｅｓｓｅｓ ａｎｄ ｃａｎ’ｔ ｂｅ ｕｓｅｄ ｉｎｄｏｏｒｓ Ａｎ ＩＮＳ ＼Ｖｉｓｉｏｎ ｉｎ⁃
ｔｅｇｒａｔｅｄ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｉｓ ｒａｉｓｅｄ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｉｓ ｐｒｏｂｌｅｍ Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｗｏｒｌｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｂｕｉｌｔ ｆｉｒｓｔｌｙ， ｔｈｅｎ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｍａｔｃｈｉｎｇ ａｎｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｔｃｈｉｎｇ ｂｙ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒｉｎｇ ａｒｅ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ ａｎｄ ａｃ⁃
ｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ ｚｅｒｏ ｏｆｆｓｅｔ ａｒｅ ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｂｙ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｍａｔｃｈｉｎｇ， ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ ｄｒｉｆｔ ａｒｅ ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｂｙ ａｔｔｉ⁃
ｔｕｄｅ ｍａｔｃｈｉｎｇ Ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｂｙ ＩＮＳ ｃａｎ ｂｅ ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｉｎ⁃
ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｐｒｏｖｉｄｅｄ ｂｙ ｖｉｓｉｏｎ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｉｓ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｉｓ ｆｅａｓｉｂｌｅ
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ：ＵＡＶ； Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｌａｎｄｉｎｇ； ＩＮＳ ／ Ｖｉｓｉｏｎ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ； Ｐｏｓｉｔｉｏｎ ／ Ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍａｔｃｈｉｎｇ

０　 引言

无人机（Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ａｅｒｉａｌ Ｖｅｈｉｃｌｅ，ＵＡＶ）是一种

无人驾驶、可重复使用的航空器的简称［１］，因其具

有成本低、机动性能好、使用方便、无人员伤亡风险

等众多优点，目前发展迅速，已经获得了广泛应用。
自主飞行、执行任务是无人机新的发展方向，而自

主着陆是其中的一个重要部分。
现有的着陆导航方式主要包括仪表着陆系统

（ＩＬＳ） ［２］、微波着陆系统（ＭＬＳ） ［３⁃４］、ＤＧＰＳ ／捷联惯

导组合导航系统［５］，它们都有各自的不足：ＩＬＳ 轨道

单一，下滑道固定，波束覆盖区很小，不能为飞机提

供正常曲线进场和分段进场的信息，而且易受到在

相近频率工作的无线电台、机场附近高层建筑甚至

周围农作物的干扰，导致航向信标的失真；ＭＬＳ 在

性能上虽优于 ＩＬＳ，但其设备昂贵，不利于推广，且
这些设备机动性能较差，临时架设困难，不利于紧

急行动；ＤＧＰＳ ／捷联惯导组合导航系统存在卫星信

号容易受干扰、室内无法定位等问题。 此外，这三

种导航系统都依赖外界信息的输入，容易受到干

扰。 因此研究出一种新的完全自主的、可靠的导航

方式成为了解决无人机自主着陆问题的关键。
计算机视觉是用计算机实现人的视 觉 功

能———对客观世界的三维场景的感知、识别和理
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解［６］。 视觉导航系统［７⁃８］具有众多优点，一方面其

结构简单、功耗低、信息量大，提升了无人机导航过

程中的抗干扰能力和自主化程度；另一方面视觉导

航精度较高，姿态精度可达角分级，定位可达到优

于 Ｄ‰的精度（Ｄ 为无人机与着陆目标的相对距

离）。 因此利用计算机视觉信息来辅助完成或独立

完成无人机的自主着陆任务已成为新的发展趋势。
然而一些情况也会导致视觉导航系统无法正常工

作，如当无人直升机降至一定高度时，摄像头视野

范围内可能只包含一部分着陆目标；或着陆目标被

建筑物等障碍物遮挡等情况。 此外，视觉导航系统

工作时需要对获取的图像进行处理，花费较长时

间。 故视觉导航系统存在可靠性、实时性等问题。
惯性导航技术是唯一同时具有自主、实时、连续、隐
蔽、不受干扰，无时间、地点、环境限制的运动信息

感知技术，但存在误差随时间累积增大的问题。
本文针对无人机着陆导航问题，结合视觉导航

和惯性导航的优缺点，对视觉 ／惯性组合导航算

法［９⁃１１］进行了研究，首先给出了惯性导航在世界坐

标系下的误差模型；之后采用姿态、位置双匹配通

过 Ｋａｌｍａｎ滤波对惯性导航产生的误差进行估计、修
正；最后通过仿真验证了算法的有效性。 利用视觉

导航来辅助修正惯性导航，可以在保证导航精度的

同时，满足系统对可靠性、实时性的要求。

１　 视觉 ／惯性组合导航算法概述

无人机在着陆过程中，需要相对于着陆目标的

相对位置姿态信息。 而惯性导航系统的输出通常

是无人机的绝对位置姿态信息，因此本文建立了世

界坐标系下惯性导航的模型。 在世界坐标系下进

行惯性导航可以避免绝对导航信息和相对导航信

息之间的互相转换，简化了导航过程中的计算。
视觉导航系统在着陆过程中，可以锁定着陆目

标，通过对拍摄的包含着陆目标的图片进行特征提

取处理，即可对无人机的相对位姿信息进行解算。
本文采用 Ｋａｌｍａｎ滤波分别完成位置匹配和姿态匹

配，其中位置滤波器将惯导导航解算得到的相对位

置与视觉导航估计出的相对位置进行 Ｋａｌｍａｎ 滤波

计算，估计误差速度、水平姿态失调角、加速度零

偏；姿态滤波器将惯导惯性系姿态阵和视觉导航系

统惯性系姿态阵之间的误差量作为量测量进行滤

波，估计视觉导航系统和惯导之间的安装误差、陀
螺漂移，并利用估计出的安装误差和视觉导航系统

输出的姿态计算惯导系统的航向角。 视觉 ／惯性组

合导航算法的主要流程如图 １所示。
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图 １　 惯性 ／视觉组合导航算法原理图

Ｆｉｇ １　 Ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ＩＮＳ ／ Ｖｉｓｉｏｎ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２　 视觉 ／惯性组合导航算法

２ １　 坐标系定义

机体坐标系 ＯｂＸｂＹｂＺｂ：取常用的右前上坐标系。
世界坐标系 ＯｗＸｗＹｗＺｗ：由于摄像机坐标系并

不能给出空间点的具体位置信息，且摄像机在空间

中可以安放在任何位置，所以需要一个基准坐标系

来描述空间点和摄像机的位置，一般称这个基准坐

标系为世界坐标系。 本文中世界坐标系与着陆目

标固连，三轴分别指向着陆目标的前上右方向。
相机坐标系 ＯｃＸｃＹｃＺｃ：坐标系原点 Ｏｃ 取无人

机质心，ＯｃＸｃ 轴指向相机正前方，ＯｃＹｃ 指向相机正

上方，ＯｃＺｃ 指向相机右侧。
地球坐标系 ＯｅＸｅＹｅＺｅ：原点位于地心，ＯｅＸｅ 轴

穿越本初子午线与赤道的交点，ＯｅＺｅ 轴穿越地球北

极点，ＯｅＹｅ 轴穿越东经 ９０°子午线与赤道的交点。
该坐标系与地球固连。

地理坐标系 ＯｎＸｎＹｎＺｎ：坐标系原点取无人机所

处位置对应地表处，三轴分别指向所在地的北天东

方向。

２ ２　 世界坐标系下的惯性导航误差方程

由于本文采用在世界坐标系下进行惯性导航

解算，因此推导了其误差方程，为后文组合导航算

法奠定基础：
１）速度误差方程

δＶ
·

ｗ ＝ Δ　 ｗ － ϕｗ × ｆ ｗ － ２ωｗ
ｉｗ × δＶｗ （１）

２）位置误差方程

δＸ
·
＝ δＶｘ

δＨ
·
＝ δＶｕ

δＹ
·
＝ δＶｙ

（２）

７
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３）姿态误差方程

ϕ
·
＝ － δω

～
ｗ
ｉｂ ＋ ϕ × ωｗ

ｉｗ ＝ δＶｘ （３）

２ ３　 惯性 ／光学测量组合导航数学模型

２ ３ １　 位置匹配

１）系统状态方程

设系统的状态向量，Ｘｏｃ ＝ ［ϕｘ，ϕｙ，ϕｚ，δＶｘ，δＶｙ，
δＶｚ，δＸ，δＨ，δＹ，εｘ，εｙ，εｚ，

Δ

ｘ，

Δ

ｙ，

Δ

ｚ］，其中 ϕｘ、ϕｙ、ϕｚ

为 ３ 个姿态失调角，δＶｘ、δＶｙ、δＶｚ 为惯导的速度误

差，δＸ、δＨ、δＹ 为 ３个位置误差，εｘ、εｙ、εｚ、

Δ

ｘ、

Δ

ｙ、

Δ

ｚ分

别为 ３个陀螺漂移和加速度计零偏，则惯导系统的

状态方程可写为

Ｘ
·

ｌｏｃ ＝

Ａ１１
Ａ２１
０３×３
０６×３

０３×３
Ａ２２
Ｉ３×３
０６×３

０３×３
０３×３
０３×３
０６×３

－ Ｃｗ
ｂ

０３×３
０３×３
０６×３

０３×３
Ｃｗ

ｂ

０３×３
０６×３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ｘｌｏｃ ＋ Ｗ

（４）
式中，Ｃｗ

ｂ 为惯导系统姿态矩阵；
Ａ１１ ＝ ωｗ

ｉｅ

Ａ２１ ＝
０ － ｆｙ ｆｕ
ｆｙ ０ － ｆｘ
－ ｆｕ ｆｘ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

Ａ２２ ＝ － ２Ａ１１
式中，ωｗ

ｉｅ为地球自转角速度在世界坐标系的投

影，ｆｘ、ｆｙ、ｆｚ 分别为加速度计测量值在世界坐标系三

轴的投影。
２）量测向量和量测矩阵

位置匹配 Ｋａｌｍａｎ 滤波器的量测量以视觉导航

系统为基准的惯导位置误差，由此得到位置匹配量

测量和量测矩阵的计算公式为：
Ｚ ｌｏｃ ＝ ＰＩ － ＰＣ （５）

Ｈｌｏｃ ＝
　 １ ０ ０
０３×６ ０ １ ０ ０３×９

０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（６）

式中，ＰＩ 表示惯导系统导航解算得到的相对位

置参数，ＰＣ 表示视觉导航系统估计出的相对位置

参数。
２ ３ ２　 姿态匹配

本文采用视觉导航系统、惯导相对于惯性系的

姿态作为量测信息，可有效减小系统状态方程的复

杂度，从而使计算更加快速、准确。
１）惯导惯性系姿态解算

设初始时刻惯导惯性系姿态四元数为［１，０，０，
０］，利用陀螺敏感到的相对惯性空间的角增量，即

可计算惯导惯性姿态四元数：

Δφ ＝ Δφ２ｘ ＋ Δφ２ｙ ＋ Δφ２ｚ

Δλ ０ ＝ （１ － １
８
·Δφ２ ＋ １

３８４
·Δφ４）

Δλ １ ＝ （
１
２

－ １
４８
·Δφ２ ＋ １

３８４０
·Δφ４）·Δφ ｘ

Δλ ２ ＝ （
１
２

－ １
４８
·Δφ２ ＋ １

３８４０
·Δφ４）·Δφ ｙ

Δλ ３ ＝ （
１
２

－ １
４８
·Δφ２ ＋ １

３８４０
·Δφ４）·Δφ ｚ

（７）

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝

Δλ ０ － Δλ １ － Δλ ２ － Δλ ３
Δλ １ Δλ ０ Δλ ３ － Δλ ２
Δλ ２ － Δλ ３ Δλ ０ Δλ １
Δλ ３ Δλ ２ － Δλ １ Δλ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

（８）

式中，Δφｘ、Δφｙ、Δφｚ 为陀螺输出的角度增量。
２）视觉导航系统惯性系姿态解算

视觉导航系统惯性系姿态矩阵可由下面公式

计算得到

Ｃｃ
ｉｃ ＝ Ｃｃ

ｗＣｗ
ｅ Ｃｅ

ｉｅＣｉｅ
ｉｗＣｉｗ

ｉｃ （９）
由于着陆目标相对于地球保持静止，所以 Ｃｉｅ

ｉｗ ＝
Ｃｅ

ｗ，式（９）可化为

Ｃｃ
ｉｃ ＝ Ｃｃ

ｗＣｗ
ｅ Ｃｅ

ｉｅＣｅ
ｗＣｉｗ

ｉｃ （１０）
Ｃｗ

ｅ 为实时世界坐标系和地球坐标系方向余弦

阵，可由式（１１）计算得到

Ｃｗ
ｅ ＝ Ｃｗ

ｇ·Ｃｇ
ｅ （１１）

Ｃｅ
ｉｅ为地球坐标系与地球惯性坐标系方向余弦

矩阵，由地球自转引起，只与时间有关：

Ｃｅ
ｉｅ ＝

ｃｏｓ（ω ｉｅ ｔ） ｓｉｎ（ω ｉｅ ｔ） ０
－ ｓｉｎ（ω ｉｅ ｔ） ｃｏｓ（ω ｉｅ ｔ） ０

０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（１２）

Ｃｉｗ
ｉｃ 为初始时刻相机坐标系与世界坐标系方向

余弦矩阵，利用初始时刻视觉导航系统姿态信息计

算得到。
３）系统状态方程

姿态匹配的系统状态向量为 Ｘａｔｔ ＝ ［δａ，δθ，ε］，
其中，δａ 为 ３个子惯导惯性系姿态误差角 δαｘ、δαｙ、
δαｚ，δθ 为 ３个安装角误差 δθｘ、δθｙ、δθｚ，ε 为 ３ 个陀

螺漂移 εｘ、εｙ、εｚ，则系统状态方程可写为

Ｘ̇ａｔｔ ＝
０３×６ Ｉ
０６×６ ０６×３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
Ｘａｔｔ ＋ Ｗ （１３）

４）量测向量与量测矩阵

无人机惯性姿态矩阵 Ｃｂ
ｉｂ，视觉导航系统惯性姿

态矩阵 Ｃｃ
ｉｃ，视觉导航系统安装误差矩阵 Ｃｂ

ｃ。 当各

８
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方向余弦阵处于理想情况无误差时，显然满足以下

条件

Ｃｂ
ｉｂ·Ｃｉｂ

ｉｃ·Ｃｉｃ
ｃ·Ｃｃ

ｂ ＝ Ｉ （１４）
式中，Ｃｉｂ

ｉｃ为初始时刻惯导系统和视觉系统的安

装误差，本文认为 ２个系统刚性连结，飞行过程中不

存在结构形变，安装误差保持不变，因此式（１４）可
化为

Ｃｂ
ｉｂ·Ｃｂ

ｃ·Ｃｉｃ
ｃ·Ｃｃ

ｂ ＝ Ｉ （１５）
由于陀螺漂移影响，实际解算得到的惯性姿态

矩阵为 Ｃｂ＇
ｉｂ，由此可得：

Ｃｂ
ｉｂ ＝ Ｃｂ

ｂ＇·Ｃｂ＇
ｉｂ （１６）

Ｃｂ＇
ｂ ＝ Ｉ － δα ⊗，Ｃｂ

ｂ＇ ＝ Ｉ ＋ δα⊗ （１７）
式中，δα⊗为 ３ 个惯性失调角构成的反对称

矩阵。
设惯导系统和视觉系统的安装误差角为 δθ，则

Ｃｂ
ｃ 可以表示为

Ｃｂ
ｃ ＝ Ｉ － δθ⊗ （１８）

将式（１６）、式（１７）、式（１８）代入式（１５）得
１ ＋ δα⊗( )·Ｃｂ＇

ｉｂ· １ ＋ δθ⊗( )·Ｃｉｃ
ｃ· １ － δθ⊗( ) ＝ Ｉ

（１９）
将式（１９）展开并忽略二次项得

Ｃｂ＇
ｉｂ·Ｃｉｃ

ｃ ＋ δα⊗·Ｃｂ＇
ｉｂ·Ｃｉｃ

ｃ ＋
Ｃｂ＇

ｉｂ·δθ⊗·Ｃｉｃ
ｃ － Ｃｂ＇

ｉｂ·Ｃｉｃ
ｃ·δθ⊗＝ Ｉ （２０）

令 Ｂ＝Ｃｂ＇
ｉｂ，Ｃ＝Ｃｉｃ

ｃ ，Ａ＝Ｂ·Ｃ，代入式（２０）得
Ａ ＋ δα⊗ Ａ ＋ Ｂδθ⊗ Ｃ － Ａδθ⊗＝ Ｉ
即

Ａ ＝ Ｉ ＋ Ａδθ⊗－ Ｂδθ⊗ Ｃ － δα⊗ Ａ （２１）
取矩阵的上三角元素得作为观测量则可得到

姿态匹配的量测向量和量测矩阵：
Ｚａｔｔ ＝ Ａ１２ Ａ１３ Ａ２３[ ] Ｔ （２２）

Ｈａｔｔ ＝
０
０
Ａ３３

－ Ａ３２
－ Ａ３３
－ Ａ１３

Ａ２２
Ａ２３
０

Ｂ１２Ｃ３２ ＋ Ａ１３ － Ｂ１３Ｃ２２
Ｂ１２Ｃ３３ － Ｂ１３Ｃ２３ － Ａ１２
Ｂ２２Ｃ３３ － Ａ２２ － Ｂ２３Ｃ２３

é

ë

ê
ê
ê
ê

Ｂ１３Ｃ１２ － Ｂ１１Ｃ３２
Ｂ１３Ｃ１３ ＋ Ａ１１ － Ｂ１１Ｃ３３
Ｂ２３Ｃ１３ ＋ Ａ２１ － Ｂ２１Ｃ３３

Ｂ１１Ｃ２２ － Ｂ１２Ｃ１２ － Ａ１１
Ｂ１１Ｃ２３ － Ｂ１２Ｃ１３
Ｂ２１Ｃ２３ － Ｂ２２Ｃ１３

３×３

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２３）

３　 仿真及分析

假设无人机机体坐标系和世界坐标系重合，速
度为 ０。 视觉导航系统和惯导的三轴安装误差分别

为 ｄｑｘ ＝ ０．６°、ｄｑｙ ＝ ０．３°、ｄｑｚ ＝ －１°；三轴陀螺常值漂

移分别为 ｅｘ ＝ ２（°） ／ ｈ、ｅｙ ＝ ３（°） ／ ｈ、ｅｚ ＝ ５（°） ／ ｈ；无人

机和着陆目标的相对位置分别为 １ｍ、３ｍ、１ｍ；暂不

考虑视觉导航系统输出的相对姿态的误差。
在对陀螺漂移等参数进行估计时，需要无人机

进行一定的机动将参数分离出来。 假定无人机的

运动顺序如下：１） 静止 １０ｓ；２） 以 ２（°） ／ ｓ的速度滚

转 ５ｓ；３） 以－２（°） ／ ｓ 的速度转回原位；４） 保持静

止；５） 从 ５０ｓ开始以 ５（°） ／ ｓ的速度转动航向 ４ｓ；６）
以－５（°） ／ ｓ的速度将航向转回原位；７） 保持静止。
利用生成的轨迹进行仿真得到安装误差、陀螺漂移

及速度误差估计情况如图 ２～图 ４所示。
由图 ２～图 ４可以看出，视觉导航系统和惯导之

间的安装误差、陀螺漂移以及惯导速度误差都得到

了很好的估计。 在对安装误差的估计中，无人机姿

态变化带来量测矩阵的变化，从而使得无人机旋转

所绕轴之外的 ２个安装误差角可观而迅速收敛。 从

图中还可以看出：无人机滚转后绕 Ｙ 轴、Ｚ 轴的 ２ 个

安装误差角迅速收敛；而在无人机航向角变化后，
绕 Ｘ 轴的安装误差也得到了较为准确的估计。
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图 ２　 安装误差估计结果
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图 ３　 陀螺漂移估计结果

Ｆｉｇ ３　 Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ ｄｒｉｆｔ
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图 ４　 速度误差估计结果

Ｆｉｇ ４　 Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ

　 　 在上述仿真基础上，加入视觉导航姿态噪声和

相对位置噪声，其他条件保持不变。
设加入的 ３个相对位置噪声为 ０ １ｍ，仿真得到

的速度误差估计结果如图 ５所示。
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图 ５　 加入噪声后速度误差估计结果

Ｆｉｇ ５　 Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｅｒｒｏｒ ｗｉｔｈ ｎｏｉｓｅ

由图 ５可以看出，相对位置噪声对速度误差估

计结果的影响较小。
设加入的 ３个姿态角噪声为 ０ １０°。 进行 １２次

仿真计算，得到的安装误差角和陀螺漂移估计结果

如图 ６及图 ７所示。
估计误差如表 １所示。
从图 ６、图 ７和表 １可以看出，加入视觉导航姿

态噪声以后，对安装误差以及陀螺漂移的估计带来

了一定的影响：绕 ｘ 轴安装误差估计误差为 ０ ０４０°
（１σ），绕 ｙ 轴安装误差估计误差为 ０ ０３６°（１σ），绕
ｚ 轴安装误差估计误差为 ００３１°（１σ）；ｘ 陀螺漂移估

计误差为 ０ ０６３° （ １σ）， ｙ 陀螺漂移估计误差为

０ ０８４°（１σ），ｚ 陀螺漂移估计误差为 ０ ０７７°（１σ）。
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图 ６　 加入噪声后安装误差估计结果

Ｆｉｇ ６　 Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｗｉｔｈ ｎｏｉｓｅ
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图 ７　 加入噪声后陀螺漂移估计结果

Ｆｉｇ ７　 Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ ｄｒｉｆｔ ｗｉｔｈ ｎｏｉｓｅ

表 １　 各次估计结果统计

Ｔａｂ １　 Ｅｓｔｉｍａｔｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｍｅｓ

序号
安装误差估计误差 ／ （ °）

绕 ｘ 轴 绕 ｙ 轴 绕 ｚ 轴

漂移估计误差 ／ ［（°） ／ ｈ］

ｘ 陀螺 ｙ 陀螺 ｚ 陀螺

１ ０ ０１７９３ ０ ０７８５４ －０ ０４６０３ －０ ０９４９２ －０ ０９５１２ －０ ０５５１６
２ ０ ０１２８３ ０ ００６３ －０ ０２３４７ －０ ０３９９７ －０ ０４６７２ －０ １７１８４
３ ０ １１０１ －０ ０４１８４ ０ ０５９０３ ０ ０２９０３ ０ ０４３７１ ０ ０２９２５
４ ０ ０６８１１ ０ ０３１９２ －０ ０３２５５ ０ ０５８９２ －０ ０８６０２ －０ ０７２２２
５ －０ ０２４６４ ０ ０５５８３ ０ ０５１１９ －０ ００５３１ －０ ０６９３９ ０ １２５９１
６ －０ ００６４４ ０ ０４２３８ ０ ０１２２２ －０ １４３０２ ０ １１３１６ －０ ０３１１７
７ ０ ０２９９４ ０ ０３９５９ －０ ０１６５５ ０ １２０８８ ０ ０６４２２ －０ ０７０６５
８ ０ ０３２９８ ０ １２９０１ ０ ０３５０５ －０ ００１５７ ０ ０７２２８ －０ １３９６２
９ ０ ００８５３ ０ ０６１２５ ０ ０１８９６ －０ １４５０２ －０ ０３９８８ －０ ０２５６３
１０ ０ ０３８７２ ０ ０１５４ ０ ０６８６８ －０ ００１０８ －０ ０４２２７ ０ ０５６９
１１ ０ ００２５３ －０ ０５６５１ ０ ０２１５５ －０ ０７７９３ ０ ０９８１ －０ ００８８３
１２ ０ ０６４７４ ０ １１９６ ０ ０２３５８ －０ ０９３０８ ０ ０６５９９ ０ ０３４５３

平均 ０ ０２９６１１ ０ ０４０１２３ ０ ０１４３０５ －０ ０３２７６ ０ ００６５０５ －０ ０２７３８

４　 结论

本文针对无人机着陆过程对自主性、可靠性以

及导航精度的要求，设计了一种视觉 ／惯性组合导

航算法。 首先给出了惯性导航在世界坐标系下的

误差模型，随后采用 Ｋａｌｍａｎ滤波分别完成位置和姿

态匹配，利用精度较高的视觉导航系统对惯导进行

了修正，抑制了惯性导航误差随着时间的发散。 最

后通过仿真验证了算法的可行性，对无人机着陆导

航具有一定的工程应用价值。
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