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摘　 要：针对无人系统姿态解算中存在陀螺仪误差发散快、磁力计易受软磁环境干扰等问题，提出了

一种基于重力场与地磁场序贯修正的姿态解算方法。 该方法采用陀螺仪输出构建姿态四元数的状态

方程，然后依次利用加速度计与磁力计数据对四元数进行 ２ 次序贯修正，以获得姿态的准确输出。 实

验结果表明，相比传统的 ２ 种姿态解算算法，新算法能有效抑制陀螺仪的漂移误差，提高磁干扰环境

下的姿态输出精度，其姿态角的静态精度不大于 ０．５°，动态精度优于 ２°。
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　 　 无人系统的姿态解算是导航领域研究的重点内

容之一，它的本质是对惯性传感器数据的融合计算

过程。 目前较为有效的做法是：通过读取多个

ＭＥＭＳ 传感器的实时数据，利用滤波算法对数据进

行融合，解算得到载体的 ３ 个姿态信息［１］。
航姿系统虽然具有成本低、体积小和集成度高

等优点，但是仍然存在陀螺仪温漂比较严重、加速度

计输出噪声过大以及磁力计易受周围磁场干扰等问

题［２⁃３］，导致载体姿态测量解算存在偏差。 针对上

述问题，国内外学者已经提出了多种姿态解算方法

来提高姿态控制精度。 文献［４］提出了基于传统卡

尔曼滤波的姿态估计方法，并对动态条件下的外部

加速度进行了补偿。 文献［５］提出了基于四元数的

扩展卡尔曼滤波算法，并借助三轴飞行转台进行了

实验验证，算法中忽略了软磁干扰对磁测量及姿态

解算的影响。 文献［６］采用互补滤波器对 ＩＭＵ 和磁

力计数据进行融合，降低了姿态解算的计算量，提高

了运算效率。 文献［７］将陀螺偏差和磁扰动作为状

态矢量进行补偿，提高了静态精度。 文献［８］提出

了基于矢量测量的卡尔曼滤波算法，有效地降低了

动态系统的量测噪声。
本文在前人研究的基础上，针对：①姿态角存在

累积误差；②航向姿态输出噪声过大、姿态解算精度

降低等问题，提出了一种基于重力场与地磁场序贯

修正的姿态算法。 首先，依据陀螺仪的输出得到姿

态四元数；然后，使用 ＭＥＭＳ 传感器采集的载体重

力加速度与载体地磁场矢量依次对四元数进行 ２ 次

修正，以此实现载体姿态的估计。 该方法能有效抑

制陀螺仪的漂移，降低磁干扰对航向姿态的影响，具
有较高的精度。 最后，利用搭建的 ＸＱ⁃４ ＲＯＳ 移动

机器人平台对本算法进行了实验验证。

１　 姿态解算问题描述

假设 ｑ 为从载体系 Ｂ 到全局系 Ｇ 的四元数，利
用四元数微分方程表示陀螺仪动力学模型

ｑ̇ ＝ １
２
ｑ ⊗ ωＢ

ＧＢ ＝ １
２
Ω（ωＢ

ＧＢ）ｑ （１）

式中， ωＢ
ＧＢ 是利用陀螺仪在载体系下直接测得的角

速度，其矩阵形式为 ω ＝ ［ω ｘ ω ｙ ω ｚ］ Ｔ。
本文主要针对 ＭＥＭＳ 传感器的零位偏差和随

机漂移误差进行补偿。 建立相应的误差模型如下：
１） 陀螺仪输出模型

ω ＝ ω° ＋ δｇ ＋ ｖｇ （２）
式中： ω 为陀螺仪实际输出的角速度值；ω° 为载体
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角速度理想真值；δ ｇ 为陀螺仪的零位偏差；ｖｇ 为零

均值的高斯白噪声。
２） 加速度计输出模型

在载体系 Ｂ 下，加速度计测量的矢量 ａ，全局系

Ｇ 下的地球重力加速度矢量Ｇｇ 表示如下

ａ ＝ ａｘ ａｙ ａｚ[ ] Ｔ 　 Ｇｇ ＝ ０ ０ １[ ] Ｔ （３）
　 　 加速度计输出模型可以表示为

ａ ＝Ｂｇ ＋ ａ° ＋ δａ ＋ ｖａ （４）
式中： ａ为加速度计实际测量值；Ｂｇ为重力加速度在

载体系上的投影；ａ° 为载体理想的加速度真值；δ ａ，
ｖａ 分别为加速度计的零位偏差和零均值高斯白

噪声。
３） 磁力计输出模型

类似的，在载体系 Ｂ下，定义磁力计测量的地磁

场矢量为 ｍ，全局系 Ｇ 下的真实地磁场矢量为 ｈ，二
者可以表示为

ｍ ＝ ｍｘ ｍｙ ｍｚ[ ] Ｔ 　 ｈ ＝ ｈｘ ｈｙ ｈｚ[ ] Ｔ （５）
　 　 磁力计输出模型可以表示为

ｍ ＝Ｂｈ ＋ ｍ′ ＋ δｍ ＋ ｖｍ （６）
式中： ｍ 为磁力计实际测量值；Ｂｈ 为全局系地磁场

矢量在载体系上的投影；ｍ′ 为载体自身材料的磁场

分量；δ ｍ 为磁力计的零位偏差；ｖｍ 为零均值的高斯

白噪声。

２　 序贯卡尔曼滤波器设计

本节利用重力场与地磁场信息依次对姿态四元

数进行 ２ 次序贯最优估计，对于加速度计和磁力计，
分别建立各自对应的观测方程，为

Ｚｇｋ

Ｚｍｋ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ＝
Ｈｇｋ

Ｈｍｋ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ ｑ（ ｔｋ） ＋
Ｖｇｋ

Ｖｍｋ

æ

è

çç

ö

ø

÷÷ （７）

式中： Ｈｇｋ 和 Ｈｍｋ
分别为加速度计量测矩阵和磁力

计量测矩阵；Ｖｇｋ 和 Ｖｍｋ
分别为加速度计量测噪声向

量和磁力计量测噪声向量。
２．１　 系统状态方程

选取姿态四元数作为状态变量，在（１）式中，用
角增量代替角速度确定四元数，同时通过四元数微

分方程的毕卡求解法，将（１）式离散化，记为

ｑｋ ＝ ｅ
１
２ ∫ｔ ｋｔｋ－１Ｍ′（ω）ｄｔｑｋ－１ （８）

式中， ｑｋ 为 ｔｋ 时刻全局系 Ｇ 到载体系 Ｂ 的旋转四元

数。

系统状态方程可以表示为

ｑｋ ＝ Ｉｃｏｓ Δθ
２

＋ Θ°
ｓｉｎ Δθ

２
Δθ

æ

è

ç
çç

ö

ø

÷
÷÷
ｑｋ－１ － １

２
φΘｋ ／ ｋ－１ｑｋ

（９）
　 　 根据（３）式建立的陀螺仪误差模型以及文献

［８］的附录 Ａ，在微小的时间间隔 Δｔ内，将上式中的

１
２
φΘｋ ／ ｋ－１ｑｋ 可以改写为

１
２
φΘｋ ／ ｋ－１ｑｋ ＝

１
２
Ξ（ｑｋ）δｇΔｔ （１０）

　 　 由于姿态四元数 ｑｋ 与 δ ｇ 噪声相互独立，系统的

噪声协方差矩阵 Ｑｋ 可以表示为

Ｑｋ ＝
１
４
（Δｔ） ２Ξ（ｑｋ）ΣｇΞＴ（ｑｋ） （１１）

式中， Σｇ 为 陀 螺 仪 噪 声 协 方 差 矩 阵， 有 Σｇ

＝ δ ｇｇ（δ ｇ） Ｔ。
２．２　 加速度计观测模型

将 Ｂ 系和 Ｇ 系下的加速度矢量 ａ 和 ｇ 分别转换

为零标量的四元数 􀭵ａ 和 􀭵ｇ，利用离散化的四元数 ｑｋ

表示二者的转换关系，为
􀭵ｇ ＝ ｑｋ 􀱋 􀭵ａ 􀱋 ｑ∗

ｋ （１２）
　 　 同样地，加速度计量测矩阵 Ｈ０

ｇｋ 记为

Ｈ０
ｇｋ ＝

１
２
Ｍ′（􀭵ａ） － １

２
Ｍ（􀭵ｇ） （１３）

　 　 加速度计的量测噪声协方差矩阵 Ｒｇｋ 为

Ｒｇｋ ＝
１
４
Ξ（ ｑ^ｋ ／ ｋ－１）ΣａΞＴ（ ｑ^ｋ ／ ｋ－１） （１４）

式中， Σａ ＝ δ ａｇ（δ ａ） Ｔ 为加速度计噪声协方差矩阵。
重力加速度修正的卡尔曼滤波增益 Ｋｇｋ 为

Ｋｇｋ ＝ Ｐｋ ／ ｋ－１（Ｈｇｋ） Ｔ（ＨｇｋＰｋ ／ ｋ－１（Ｈｇｋ） Ｔ ＋ Ｒ′ｇｋ）
－１

（１５）
　 　 加速度计观测模型修正后的四元数状态估计为

ｑ^ｇｋ ＝ ｑ^ｋ ／ ｋ－１ － ＫｇｋＨｇｋ ｑ^ｋ ／ ｋ－１ （１６）
２．３　 磁力计观测模型

本节利用磁力计和四元数后验状态估计，对姿

态四元数进行 ２ 次修正。
磁力计伪观测模型为

０４×１ ＝ Ｈｍｋ
ｑｋ ＋ Ｖｍｋ

（１７）

式中：磁力计量测矩阵 Ｈｍｋ
＝ １

２
Ｍ′（ｍ） － １

２
Ｍ（ｈ）；

磁力计量测噪声矩阵 Ｖｍｋ
＝ － １

２
Ξ（ｑｋ）δｍ。

２
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利用加速度计观测模型更新后的四元数 ｑ^ｇｋ，替
换（１７） 式中的四元数 ｑｋ，则磁力计的量测噪声协方

差矩阵 Ｒｍｋ
可以表示为

Ｒｍｋ
＝ １

４
Ξ（ ｑ^ｇｋ）ΣｍΞＴ（ ｑ^ｇｋ） （１８）

式中， Σｍ 为磁力计噪声协方差矩阵。
地磁场矢量修正的卡尔曼滤波增益 Ｋｍｋ

为

Ｋｍｋ
＝ Ｐｇｋ（Ｈｍｋ

） Ｔ（Ｈｍｋ
Ｐｇｋ（Ｈｍｋ

） Ｔ ＋ Ｒ′ｍｋ
） －１ （１９）

　 　 磁力计第 ２ 次修正后的四元数估计为

ｑ^ｍｋ
＝ ｑ^ｇｋ － Ｋｍｋ

Ｈｍｋ
ｑ^ｇｋ （２０）

　 　 利用磁力计观测模型修正后得到的四元数状态

估计 ｑ^ｍｋ
继续作为 ｋ － １ 时刻的四元数，返回到陀螺

仪系统模型中，即
ｑ^ｍｋ

➝ｑｋ－１ （２１）

３　 实验验证分析

以 ＸＱ⁃４ ＲＯＳ 移动机器人为载体平台，以 ＡＨ⁃
１００Ｂ 为姿态传感器，进行了静态、动态测试实验。
ＡＨ⁃１００Ｂ 系统集成了 ３ 种 ＭＥＭＳ 器件，各器件精度

指标：三轴陀螺仪的误差均方差为 ０．１° ／ ｓ，三轴加速

度计误差均方差为 ５ ｍｇ，三轴磁力计误差均方差为

２．５ ｍｇａｕｓｓ。
３．１　 静态试验验证

序贯滤波器相关参数设置如下：初始均方误差

矩阵 Ｐ０ ＝ Ｉ４×４；状态向量初值 ｑ０ ＝ ［１ ０ ０ ０］ Ｔ；陀螺仪

噪声协方差矩阵 Σ ｇ ＝ ０．０８ × ［Ｉ３×３］；加速度计噪声

协方差矩阵 Σ ａ ＝ ０．０２ × ［Ｉ３×３］；磁力计噪声协方差

矩阵 Σ ａ ＝ ０．３ × ［Ｉ３×３］；β ａ ＝ ０．０２；βｍ ＝ ０．０３。
实验过程中始终保持载体处于静止状态，将系

统置于水平台上，其航向角静态基准角 １．８２°，实验

过程始终保持 ＭＥＭＳ 系统处于静止状态，采集 ２ ｈ
实验数据。 将 ＳＥＫＦ 解算结果与二阶互补滤波

（ＣＦ）、自适应卡尔曼滤波（ＡＥＫＦ）的姿态结果进行

对比，三者航向角与真值之间的误差输出曲线如图

１ 所示。
通过图 １ 可以看出，在静态条件下，对于载体航

向角，互补滤波算法的误差范围接近 ２°，且呈发散

状态；自适应卡尔曼滤波器的航向角误差虽然在

±１°范围内且无累积误差，但是输出曲线中包含较

多噪声；相比之下，序贯卡尔曼滤波算法解算姿态更

为准确，航向角误差范围在±０．５°以内，输出曲线较

图 １　 ３ 种滤波算法航向角误差曲线对比

为平滑。
为定量分析 ３ 种滤波算法的静态精度，在 ２ ｈ

采样时间内，分别计算 ３ 种滤波器的航向角平均误

差，ＣＦ、 ＡＥＫＦ 及 ＳＥＫＦ 分别为： １． ４３６°， ０． ６４５° 及
０．３５８°。 相比于 ＣＦ 和 ＡＥＫＦ 算法，ＳＥＫＦ 输出的航

向角精度更高。 通过图 １ 可知，在 ２ ｈ 运行期间，本
文所提出的 ＳＥＫＦ 算法航向误差处于稳定范围０．３°，
表明系统具备长时间工作的能力，且静态解算精度

较高。
３．２　 动态试验验证

实验前，预先在地面进行几何标定，实验区域为

正方形（３．２ ｍ×３．２ ｍ），场景如图 ２ａ）所示。 实验步

骤如下：
１） 控制 ＲＯＳ 机器人沿着黑边正方形轨迹运

动，逆时针方向运动 ５ 圈；
２） 利用 ＲＯＳ 可视化工具 Ｒｖｉｚ 实时绘制机器人

运动轨迹，如图 ２ｂ）所示；

图 ２　 ＸＱ⁃４ ＲＯＳ 机器人动态实验运动轨迹图

３） 实时同步采集航姿系统输出数据，截取第 ３
圈车载实验航向姿态数据，绘制姿态估计曲线与动

态基准航向曲线，如图 ３ 所示。
由图 ３ 可知，在载体运动状态下，３ 种滤波算法

解算输出的航向角与动态基准航向角吻合较好，均
具备良好的动态跟踪效果。

对于载体的全部 ５ 圈动态实验，将 ３ 种滤波算

３
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图 ３　 不同滤波算法动态航向姿态曲线图

法解算的航向角与动态基准航向角做差，其航向角

误差曲线如图 ４ 所示。

图 ４　 ３ 种滤波算法动态航行角误差曲线

根据图 ４ 可以看出，互补滤波器航向角误差范

围为±５°，且逐渐发散；自适应卡尔曼滤波算法的航

向角误差为±３°以内，但其滤波效果不够平滑；序贯

卡尔曼滤波器的航向角误差范围为±２°。 分别计算

３ 种算法的动态航向角平均误差和标准差，如表 １
所示。

表 １　 不同滤波算法动态性能比较

滤波算法类型 误差均值 ／ ° 标准差

ＣＦ ３．９８２ ２．５６２
ＡＥＫＦ ２．１７６ １．８３７
ＳＥＫＦ １．６８５ １．１２４

通过表 １ 可知，相比于互补滤波算法与自适应

卡尔曼滤波算法，序贯滤波器的动态航向角解算精

度约为 １．７°，其标准差为 １．１２４，表明 ＳＥＫＦ 滤波的

稳定性更好。 由以上分析可知，本算法在运动状态

下解算姿态仍具有较高的精度，累积误差较小，证明

了其具有良好的动态性能。

４　 结　 论

本文针对传统姿态解算算法中存在的陀螺漂移

严重、磁力计测量易受干扰等问题，提出了一种基于

重力场与地磁场序贯修正的姿态解算算法。 该算法

以陀螺仪采集的角速率更新得到姿态四元数，然后

依次利用加速度计和磁力计对四元数进行 ２ 次序贯

修正，降低了磁干扰对姿态解算的影响。 实验结果

表明，本算法有效地修正了航姿系统的累计误差。
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