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四旋翼惯性导航姿态解算算法的改进与仿真

李汉博，秦文华
（曲阜师范大学 物理工程学院，山东 曲阜　２７３１６５）

摘要：为了实现四旋翼飞行器的高精度导航，提出了互补滤波法和四元数算法对传感器获得的数据进行修正，最大限度的抑制干扰

误差并提高姿态角解算的准确度；首先简单推导了捷联式惯性导航系统的算法基本原理并利用互补滤波算法进行改进，然后给出了惯性

导航系统的力学编排模型分析旋翼飞行器的运动姿态；最后仿真验证数据选用惯性仪表 ＭＰＵ６０５０和 ＨＭＣ５８８３所得到实测数据采集并

进行仿真分析，平台处理器选用ＳＴＭ３２来仿真惯性仪表的测量速度，最终得到实验结果证明算法可行性。

关键词：四旋翼飞行器；互补滤波法；四元数算法；传感器；姿态角
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０　引言

近些年来，随着智能化产业迅速的发展，无人飞行器开始

逐渐的走进人们视线。四旋翼飞行器 （ｑｕａｄｒｏｔｏｒ）拥有４个旋

转螺旋桨，前后的两个螺旋桨按照顺时针方向旋转，左右的两

个螺旋桨按照逆时针方向旋转［１］。同时两个轴向电机马达反向

的旋转方式相互抵消彼此的转矩，使得四旋翼飞行器能够在半

空中保持悬停。前后的螺旋桨所产生的推力差别可以使其做俯

仰动作，而翻滚动作则是由于左右的螺旋桨推力的差别所产生

的；其本身通过改变２个轴向转速来实现飞行器的自旋。四旋

翼飞行器结构简单并且可靠，具有定点悬停、垂直起降、在小

空间内飞行还有稳定低速飞行等特点，受到了广泛关注，并且

在很多个领域获得到了广泛应用。

但是由于四旋翼无人飞行器所使用的 ＭＥＭＳ传感器的精

度较低，尤其受 ＭＥＭＳ的陀螺仪逐次的启动参数误差以及零

偏不稳定等因素的影响，系统所得到姿态参数发散较快，难以

满足对导航精度和速度的要求［２］，所以本设计基于以上情况，

创新性的提出了使用互补滤波算法［３］对传感器的采集数据进行

修正。给出了设计中惯性导航系统的力学编排模型和分析，系

统解算过程的影响因素，对算法进行了改进来消除对系统的影

响。最后通过 Ｍａｔｌａｂ软件对本设计中使用的算法进行了仿真

验证。

１　导航解算算法的原理与分析

１１　导航解算算法基础

导航算法包含获取姿态的算法、得到速度算法、获得位置

的算法等。我们采用获取姿态的算法进行导航解算来获取飞行

器的位置，获取姿态的过程又称为姿态更新，姿态更新又包括

以下几种算法：旋转矢量法、欧拉角法、方向余弦法和四元数

法，这些算法各有利弊。其中四元数法计算量相对来说比较

小，简单易于实现且精度相对比较高［４］。

要使用四元数法对四旋翼进行导航解算，通常要选择合适

的坐标进行运算处理，即惯性测量仪表测得的载体相关数据必

需通过一定的转换关系转换到地理坐标系才能应用于导

航［５６］。常用的坐标系有地心坐标系 （ｉ系，惯性参考坐标

系［７］），地球坐标系 （ｅ系），地理坐标系 （ｎ系，导航坐标

系），地平坐标系 （ｔ系），载体坐标系 （ｂ系）。除此之外，在

本设计还定义了姿态解算过程中的３个姿态角，用θ表示姿态

角中的俯仰角 （Ｐｉｔｃｈ），用γ表示姿态角中的横滚角 （Ｒｏｌｌ），

用φ表示姿态角中的航向角 （Ｙａｗ）。

在导航的惯性系统中，需要进行坐标系的转换来获取姿态

信息，姿态矩阵也就是地理坐标系狀与载体坐标系ｂ之间的转

换关系［８］。地理坐标系０狓狀狔狀狕狀 坐标绕狕狀 轴方向旋转，航向

角φ得到坐标０狓＇狔＇狕＇，０狓＇狔＇狕＇绕狔＇轴旋转俯仰角θ得到坐标
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０狓狀狔
狀狕狀，０狓＂狔＂狕＂ 再绕狓＂ 轴旋转横滚角γ则得到载体坐

标系０狓犫狔犫狕犫，根据整个运算旋转过程的值，可以得到载体坐

标系与地理坐标系之间的旋转角度的运算关系式，我们可以用

方向余弦阵表示为式 （１），由于姿态矩阵是３个姿态角的函

数，即可有姿态矩阵确定姿态角主值的四元数表达式，由式

（２）表示，在得到姿态角的主值之后就可以根据姿态角的定义

域来确定姿态角的真值，（３）式为姿态角的真值式

犆犫狀 ＝犆γ犆θ犆φ ＝

犆１１ 犆１２ 犆１３

犆２１ 犆２２ 犆２３

犆３１ 犆３２ 犆

熿

燀

燄

燅３３

＝

１ ０ ０

０ ｃｏｓγ ｓｉｎγ

０ －ｓｉｎγ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅γ

ｃｏｓθ ０ －ｓｉｎθ

０ １ ０

ｓｉｎθ ０ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅θ

ｃｏｓφ ｓｉｎφ ０

－ｓｉｎφ ｃｏｓφ ０
熿

燀

燄

燅０ ０ １

＝

ｃｏｓθｃｏｓφ ｃｏｓθｓｉｎφ －ｓｉｎθ

ｓｉｎγｃｏｓθｃｏｓφ－ｃｏｓγｓｉｎφ ｓｉｎγｓｉｎθｓｉｎφ＋ｃｏｓγｃｏｓφ ｓｉｎγｃｏｓθ

ｃｏｓγｓｉｎθｃｏｓφ＋ｓｉｎγｓｉｎφ ｃｏｓγｓｉｎθｓｉｎφ－ｓｉｎγｓｉｎφ ｃｏｓγｃｏｓ

熿

燀

燄

燅θ
（１）

θ０ ＝ａｒｃ狊犻狀（－犆１３）

γ０ ＝ａｒｃ狋犪狀（
犆２３
犆３３
）

φ０ ＝ａｒｃｔａｎ（
犆１２
犆１１

烅

烄

烆
）

（２）

θ＝θ０

γ＝

γ０，　犆３３ ≠０

π
２
，　犆３３ ＝０　 ∪犆２３ ＞０

－
π
２
，　犆３３ ＝０　 ∪犆２３ ＜

烅

烄

烆
０

φ＝

φ０，　
犆１２
犆１１

≥０

φ０＋２π，　
犆１２
犆１１

≤０

π
２
，　犆１１ ＝０　 ∪犆１２ ＞０

３π
２
　犆１１ ＝０　 ∪犆１２ ＜

烅

烄

烆

烅

烄

烆
０

（３）

１２　导航解算算法中的互补滤波原理与应用

在实际环境中，我们需要惯性仪表如陀螺仪和加速度计输

出的数据来进行飞行器的导航姿态解算，然而它们存在一定的

误差。而在解算的过程中，这两个器件的输出数据是否准确关

系十分重大。所以对两个器件的输出必须经过一定的处理以提

高其精度［９１０］，就是本设计所使用的关键利用互补滤波算法来

去噪滤波处理提升输出数据的精度。

下面对互补滤波法算法原进行分析，陀螺仪误差有常值漂

移和随机误差的影响，记为ε犫＝ε犫＋ε狉＋狑犵；其中ε犫 为常值漂

移，ε狉 为一阶马尔科夫过程，狑犵 为白噪声。加速度计误差有

零偏漂移和随机误差影响
犫
犪＝犪＋狉＋狑犪；其中犪 为零偏

漂移，狉 为一阶马尔科夫过程，狑犪 为白噪声。

由于陀螺仪漂移的存在，会导致其测得的数据越来越不

准。互补滤波就是在短时间内较多参考陀螺仪的数据，而随着

时间的增加，对陀螺仪测得的数据的信任度降低的时候，采用

加速度计测得的数据对其数据进行补偿校正。从原理上说来，

是由于陀螺仪和加速度计其各自的特性决定的。如加速度计由

于其动态响应慢，在高频段存在误差，可以通过低通滤波器来

抑制其高频误差；而陀螺仪由于常值零漂低频段存在较大误

差，所以需滤波器来抑制其低频误差。而互补滤波器就是根据

其在频域上的互补特性来设计，以抑制干扰误差。这样就能够

将两个惯性器件的优点结合起来，得到更加精确的数据。通过

加速计测得矢量ａ（三轴测量值）和参考矢量ｖ （重力加速度

在载体坐标系的比例的分量）做叉乘可得到加速度计的测量误

差，同时对导航中另一传感器电子罗盘测量矢量 （三轴测量

值）和参考矢量 （磁场矢量在载体坐标系的比例分量）做叉乘

得到电子罗盘测量误差，以上两者相加可以得到修正陀螺仪的

误差矢量

犲＝

犲狓

犲狔

犲

熿

燀

燄

燅狕

＝犪×狏＋犿×狑＝

（犪狔狏狕－犪狕狏狔）＋（犿狔狑狕－犿狕狑狔）

（犪狕狏狓－犪狓狏狕）＋（犿狕狑狓－犿狓狑狕）

（犪狓狏狔－犪狔狏狓）＋（犿狓狑狔－犿狔狑狓

熿

燀

燄

燅）

（４）

　　设陀螺仪的采样起始时刻为狋犽、更新周期为犜，那么测量

修正值可用下式表示

犵（狋犽＋犜）＝

犵狓（狋犽＋犜）

犵狔（狋犽＋犜）

犵狕（狋犽＋犜

熿

燀

燄

燅）
＝

犵（狋犽）＋犓狆·犲（狋犽＋犜）＋犓犻∑

狋
犽＋
犜

狋＝１∫犲
（狋）犱犜 ＝

犵狓（狋犽）＋犓狆犲狓（狋犽＋犜）＋犓犻∑

狋
犽＋
犜

狋＝１∫犲狓
（狋）犱犜

犵狔（狋犽）＋犓狆犲狔（狋犽＋犜）＋犓犻∑

狋
犽＋
犜

狋＝１∫犲狔
（狋）犱犜

犵狕（狋犽）＋犓狆犲狕（狋犽＋犜）＋犓犻∑

狋
犽＋
犜

狋＝１∫犲狕
（狋）

熿

燀

燄

燅
犱犜

（５）

　　其中：犓狆为误差比例系数常量，犓犻为误差积分系数常

量。一般的，犓狆为犓犻的１０—１００倍
［１１１２］。

１３　导航解算算法中的四元数与姿态矩阵

上面已经提到过利用四元数对导航姿态矩阵进行解算，四

元数理论是数学的一个分支，是一个实数单位为１和３个虚数

单位组成的含有４个元的数，可用下式表达犙＝狇０＋狇１犻＋狇２犼

＋狇３犽。一个坐标系相对于另外一个坐标系的转动，可以用四

元数唯一的表示出来。那么载体坐标系相对于导航坐标系运动

时可如下表示

狓犫

狔犫

狕

熿

燀

燄

燅犫

＝

１－２（狇
２
２＋狇

２
３） ２（狇１狇２＋狇０狇３） ２（狇１狇３－狇０狇２）

２（狇１狇２－狇０狇３） １－２（狇
２
１＋狇

２
３） ２（狇２狇３＋狇１狇２）

２（狇１狇３＋狇０狇２） ２（狇２狇３－狇０狇１） １－２（狇
２
１＋狇

２
２

熿

燀

燄

燅）

狓狀

狔狀

狕

熿

燀

燄

燅狀

（６）

　　即可以得到利用四元数算法表示的姿态矩阵

犆犫狀 ＝

１－２（狇
２
２＋狇

２
３） ２（狇１狇２＋狇０狇３） ２（狇１狇３－狇０狇２）

２（狇１狇２－狇０狇３） １－２（狇
２
１＋狇

２
３） ２（狇２狇３＋狇１狇２）

２（狇１狇３＋狇０狇２） ２（狇２狇３－狇０狇１） １－２（狇
２
１＋狇

２
２

熿

燀

燄

燅）

＝

犆１１ 犆１２ 犆１３

犆２１ 犆２２ 犆２３

犆３１ 犆３２ 犆

熿

燀

燄

燅３３

（７）
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　　也就是说明姿态矩阵中九个元素都可以使用四元数一一对

应表示出来进行进一步的解算。

２　导航解算的力学分析与算法改进

旋翼飞行器具有十字交叉的数个螺旋桨，它可以通过改变

４个螺旋桨升力实现不同的运动，其主要方法是改变螺旋桨的

转速。旋翼有且仅有４个输入力，却需要产生６个自由度方向

的运动，属于典型的欠驱动系统。而且四旋翼飞行器具有高度

的耦合动特性，一个螺旋桨速度发生变化，将会同时改变６个

状态量。四旋翼的姿态控制特性是发散的，升力的偏斜会使得

姿态偏离中立位置越来越远，直到升力不足以支撑重力导致飞

行器坠落。

２１　建立理想状态的动力学模型

使用Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立如图１所示的旋翼飞行器的惯导系统

的开环响应模型。开环响应模型中的姿态解算部分如图２所

示，采用了上文中所设计的算法。

图１　惯性导航系统的开环响应模型

图２　姿态解算的理论模型

２２　惯性导航算法的改进

将控制信号输入仿真模型，产生的三轴姿态角如图３

所示。

姿态角３个方向间耦合度很小，姿态响应较控制信号的输

入慢，姿态变化导致升力方向变化进而引起旋翼机运动。在旋

翼飞行器进行倾斜运动时，需要及时进行垂直速度补偿，否则

将会减速而下降。若消除机体姿态角解算自然发散的趋势，就

需要对输入数据和输出数据进行特殊耦合，即使用前文所使用

的互补滤波算法进行处理互补滤波脉冲做为欧拉角的输入。输

入和输出分别如图４和５所示，可以发现经过输入信号加入互

补滤波

图３　三轴姿态角输出

后姿态角的输出值高度耦合，达到算法改进的目的。

图４　互补滤波控制信号输出

图５　改进后姿态角输出

３　导航算法的仿真和验证

算法的仿真验证选择使用直接由惯性仪表 （陀螺仪、加速

度计和电子罗盘）得到的实测数据进行仿真分析。实测数据能

真实反映随机误差和量化误差，如果能得到误差相对比较小的

算法，那么在实际中执行时遇到的困难和问题比较少。

加速度计和陀螺仪选用了ＩｎｖｅｎＳｅｎｃｅ公司的６轴运动处理组

件ＭＰＵ６０５０，该芯片集成了３轴 ＭＥＭＳ陀螺仪和３轴 ＭＥＭＳ加

速度计，免除了组合陀螺仪与加速器时之轴间差的问题。

电子罗盘选用 Ｈｏｎｅｙｗｅｌｌ公司的 ＨＭＣ５８８３Ｌ芯片。该芯

片采用各向异性磁阻技术，具有在轴向高灵敏度和线性高精度

的特点，测量范围从１毫高斯到８高斯。

飞行器的采集数据平台处理器选用ＳＴＭ３２芯片，将已经改

进加入互补滤波的算法加入芯片，进行数据的采集和解算分析。

每次采集数据共有十二个值，分别为加速度计三轴测量

值、电子罗盘三轴测量值、陀螺仪三轴测量值和通过处理器解

算得到的３个姿态角，此处以俯仰角为例，波形图如图６第一

行波形所示。

（下转第１９４页）
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行器管理计算平台的需求，对于提升我国航空电子设备水平，

打破国外封锁和技术垄断具有非常重要的意义。
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同时为了验证互补滤波算法对系统误差的影响，也使用 Ｍａｔ

ｌａｂ对无互补滤波补偿修正算法进行仿真验证，如图６第二行

波形所示，第三行为前两行波形的误差波形

图６　俯仰角实测值与无互补滤波修正的解算值比较

图７与图６不同的是第二行波形是在 Ｍａｔｌａｂ仿真过程中

已经加入了互补滤波算法，可以得到已经加入算法的实测值与

仿真值误差基本为零，证明该算法在实际操作中的可行性。

图７　俯仰角实测值与互补滤波修正的解算值比较

４　结语

四旋翼飞行器导航系统首先需要保证导航姿态角的精度和

可靠性，才能够有效地融合其他传感器的数据来估计出位置和

速度。本文创新之处在于实现了一种基于互补滤波的算法，有

效的解决了传感器噪声所造成的误差问题，提高了姿态角的准

确度。通过对导航控制系统的力学模型分析，以及解算过程的

影响因素，对算法进行了改进消除了噪声对飞行导航解算的影

响。通过算法实测与，Ｍａｔｌａｂ仿真对本设计中的算法进行了

验证，证明了该算法能够有效的消除噪声，为后续进一步实现

飞行控制系统硬线电路设计提供了基础。
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