
设计与应用
计算机测量与控制．２０２０．２８（１２）　

犆狅犿狆狌狋犲狉 犕犲犪狊狌狉犲犿犲狀狋牔 犆狅狀狋狉狅犾　


　
·２３３　　 ·

收稿日期：２０２０ １０ ２２；　修回日期：２０２０ １１ ０２。

基金项目：兵器工业联合基金（６１４１Ｂ０１２９７）。

作者简介：张　静（１９８０ ），女，山西运城人，博士，讲师，主要从

事智能信息处理和数据挖掘方向的研究。

文章编号：１６７１ ４５９８（２０２０）１２ ０２３３ ０５　　ＤＯＩ：１０．１６５２６／ｊ．ｃｎｋｉ．１１－４７６２／ｔｐ．２０２０．１２．０４８　　中图分类号：ＴＰ２７３ 文献标识码：Ａ

基于卡尔曼滤波的 犕犐犕犝姿态解算算法研究

张　静１，李维刚１，张骏虎２，聂　鹏２，张传庄２
（１．中北大学 软件学院，太原　０３００５１；２．山西江淮重工有限责任公司，山西 晋城　０４８０２６）

摘要：针对 ＭＥＭＳ惯性测量单元器件特性导致的测量精度低、数据发散和航向角积分漂移等问题，提出一种基于卡尔曼滤

波的四元数姿态解算算法；设计的卡尔曼滤波器，以陀螺仪获取到的姿态角与角速度计和磁力计获得的姿态角的偏差为观测量，

对姿态误差角进行优化估计，得到姿态误差角的最优估计值；在计算量没有大幅提高的前提下对陀螺仪得到的姿态角进行优化校

正，从而得到较高精度的姿态角信息；通过在无磁转台上进行静态测试以及在测试标定系统上进行动态测试，分析各轴向的补偿

效果表明，该方法可以有效增强 ＭＩＭＵ的动态跟随性能、明显提升姿态解算精度。

关键词：四元数；卡尔曼滤波；姿态解算；ＭＥＭＳ惯性测量单元
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０　引言

ＭＥＭＳ惯性测量单元 （ＭＩＭＵ），采用 ＭＥＭＳ制造工

艺制作，借助内置的 ＭＥＭＳ加速度传感器和 ＭＥＭＳ陀螺

仪，测量来自３个方向的线性加速度和旋转角速率，通过

解算 ＭＩＭＵ的角速率和加速度输出，得到载体的姿态信

息［１］。ＭＩＭＵ以其功耗低、重量轻、低成本和小体积使得

它广泛应用在智能驾驶、机器人控制、平台稳定、飞行器姿

态控制等民用、商用级军事领域。其数字化和高可靠性的

特点使其有渐渐代替其他中低精度惯性测量单元的趋势。

但是受制于制造极限和体积的约束，ＭＥＭＳ惯性测量

单元中检测电路电子元件性能随温度发生漂移、交叉轴存

在耦合误差，严重影响系统的输出精度［２］。捷联惯性导航

系统的精度主要取决于惯性器件的精度、导航算法的精度、

导航计算机的处理能力及载体外界环境。因此本文研究对

解算算法进行优化来提升 ＭＩＭＵ的工作精度具有非常重要

的实用意义。

ＭＥＭＳ惯性导航系统自主获取载体完整运动信息进行

导航时，需要确定载体的指向轴与真北的方向，以提供系

统初始对准过程的航向角。对于中低精度光纤陀螺和

ＭＥＭＳ陀螺仪而言，其精度无法精确测量到地球自转角速

度，在静置状态下，寻北精度相对较低，甚至不能寻北。

要实现导航任务就必须外接绝对航向的传感器，如 ＧＰＳ、

磁传感器，来解决系统初始对准问题。目前，惯性导航定

位系统中常用的寻北方式主要有３种：１）基于单轴旋转调

制的 ＭＥＭＳ惯性导航系统及其寻北方法，解析地球自转角

速度与地球重力加速度两个不共线的矢量，利用 ＭＥＭＳ惯

性系统进行自主、快速、准确寻北［３］；２）采用两个或更多

天线以构成基线向量，用于测量航向和俯仰角，采用不在

一条线上的３个天线组合能测量航向、俯仰和横滚角；３）

磁力计寻北，通过利用磁力计测得磁场强度进而得到所需

的载体方位角信息。因此在 ＭＥＭＳ惯性测量组合中基本都

集成了经过内部误差、应用安装误差以及罗差补偿后的三

轴磁力计用于寻北［４］。

ＭＩＭＵ工作过程中，陀螺仪存在低频积分漂移累积的

问题，加速度计受高频振动影响较大，磁力计测量得到的

磁场信息除了包含地磁导航所需的地磁场信息，还有载体

自身存在的线圈、铁磁物质等产生的载体磁场，干扰磁力

计的测量精度，造成航向角漂移。因此，要建立了各自惯

性器件输出误差模型，发挥 ＭＩＭＵ系统中各传感器各自的
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优势，利用Ｋａｌｍａｎ滤波对基于 ＭＩＭＵ的导航系统进行信

息融合处理［５］。

本文设计了一种基于卡尔曼滤波的四元数姿态解算算

法来解决 ＭＥＭＳ惯性测量单元器件特性导致的解算精度较

低的问题。本文设计的四阶卡尔曼滤波器复杂度相对解四

元数微分方程组并不高，实验证明该算法可以有效提高

ＭＩＭＵ姿态解算精度，明显改善测量仪器精度低、数据不

稳定的状况，具有较强的工程实用价值。

１　犕犐犕犝姿态解算原理

由三轴 ＭＥＭＳ陀螺仪、三轴 ＭＥＭＳ加速度传感器和

三轴磁力计组成的 ＭＩＭＵ固连在载体上，ＭＩＭＵ姿态角解

算原理如图１所示。

图１　ＭＩＭＵ姿态角解算原理图

ＭＥＭＳ陀螺仪输出的旋转角速度信号经过数字滤波、

信号采集后转化为数字信号，通过四元数姿态解算后，获

得载体运载体的姿态角。这种姿态角获取方法是由陀螺仪

测得的角速率，能保证系统的动态性能，不受载体的工作

状态和环境影响，但随时间积累姿态角误差变大；三轴

ＭＥＭＳ加速度计输出的加速度信号经过数字滤波、信号采

集后，选用方向余弦矩阵在载体坐标系和导航坐标系之间

进行变换，得到俯仰角和横滚角；三轴磁力计输出的磁场

信号同样经过数字滤波、信号采集后，根据方向余弦矩阵，

得到地球磁场矢量在狓、狔轴上的分量，计算后得到载体相

对地磁北极的航向角，考虑地理北极和地磁北极夹角，可

修正得到载体相对地理北极的航向角。由三轴加速度计和

磁强计计算得到的姿态角，适合运载体静态时的测量，测

量误差不随时间累计，但动态性能差，尤其是加速度信号

噪声较大。

因此，本文结合两种获取姿态角优势，既能保证系统

动态时的性能，又对补偿静态时陀螺仪的零点漂移。将陀

螺仪获取到的姿态角与角速度计和磁力计获得的姿态角做

差，得到姿态角误差。利用设计的卡尔曼滤波器对姿态误

差角进行优化估计，得到姿态角误差角的最优估计值。对

陀螺仪得到的姿态角进行优化校正，从而得到较高精度的

姿态角信息。

１１　坐标系建立

在捷联惯性导航系统中，进行姿态解算的目的是利用

陀螺仪角速率积分和加速度计瞬时值确定载体坐标系 （犫

系）与导航坐标系 （狀系）的三次转角即航向角ψ、俯仰角θ

和横滚角γ，为惯性导航系统的速度解算、位置解算时提供

姿态矩阵。姿态矩阵的实时计算和更新是惯性导航系统的

主要计算内容。其解算的实时性、解算的精度直接决定着

影响着惯性导航的精度及任务的成败［６］。航向角ψ、俯仰角θ

和横滚角γ三个姿态角定义如图２所示。

图２　载体姿态角定义

捷联惯性导航系统中惯性仪表直接固连在载体上，可

以直接给出轴向的线加速度和角速度。通过其建立的 “数

学平台”，将空间每个矢量在导航坐标系下进行分解，计算

坐标系之间的相对位置关系，获得转换到导航坐标系的参

量［７］，进行导航解算，进而得到运载体的速度和位置。

载体坐标系 （简称犫系）是一个正交坐标系，采用右手

定则确立的三维笛卡尔坐标系，记作犗犡犫犢犫犣犫
［８］。与载体固

连，随载体的转动一起运动［９］，其原点与载体的重心重合，

犡犫轴沿载体的俯仰轴向右、犢犫轴沿载体的横滚轴向前、犣犫轴

沿载体的偏航轴向上。

导航坐标系 （简称狀系），一种站内坐标系，与地理坐

标系轴向完全平行，只是原点不同。采用传统的 “东北天”

地理坐标系，记作犗犡狀犢狀犣狀。文中均以地理坐标系作导航坐

标系，进行导航解算时的参考坐标系，导航坐标系原点位

于载体的质心，始终取观测点为原点。建立的载体坐标系

和导航坐标系如图３所示。

１２　姿态更新算法

捷联惯性导航对导航算法的实时性、精确性要求较高。

导航算法误差包括姿态算法误差、速度算法误差、位置算

法误差。其中姿态算法的精度最为关键，直

接决定比力积分的精度，进而影响速度、位

置解算的精度。姿态算法本身引入的误差应

控制在惯性器件引入误差的５％内。

载体运动中高频成分产生不可交换性误

差，对姿态解算精度影响很大，需采用执行

频率高的姿态算法才能精确消除误差；而高

阶姿态算法具有较高的精度，需要更多的计

算量，对计算机处理能力提出较高的要求。

因此在姿态算法的选择上必须兼顾实时性和

精确性。相对于方向余弦矩阵方法和欧拉角



第１２期 张　静，等：基于卡尔曼滤波的 ＭＩＭＵ


姿态解算算法研究 ·２３５　　 ·

图３　坐标系示意图

法，四元数方法以其非奇异性、简便性和计算有效性成为

姿态更新的主要方法，能在高频角速率环境下姿态更新精

度更高。本文选用四元数方法对 ＭＥＭＳ陀螺仪输出的动态

旋转角速度信号进行实时姿态解算。

１．２．１　陀螺仪数据姿态解算

１．２．１．１　四元数初始化

选 “东－北－天 （Ｅ－Ｎ－Ｕ）”地理坐标系 （犲系）作

为捷联惯导系统的导航参考坐标系，重新记为狀系。

设狇（狋）＝ ［狇０ 狇１ 狇２ 狇３］
犜 为当前时刻载体的姿态四

元数，其初始化方程如下：
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１．２．１．２　四元数更新

四元数微分方程为：
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　　写成矩阵形式为：
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　　要进行姿态矩阵的实时计算和更新，必须实时求解四

元数微分方程，这里采用龙格－库塔法 （Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔ

ｔａ）
［９］。

如果一个微分方程式为犡（狋）＝犳（犡（狋），ω（狋）），且已知

该方程的初始条件，则其解为：

犡（狋＋犜）＝犡（狋）＋犺犳（犡（狋），ω（狋））

式中，犺为采样周期
［１０］。根据上文，四元数的更新方程可

表示为：
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式中，ω犡，ω犢，ω犣表示陀螺仪在规定周期内完成的３个轴向的

角速度采样，犜 是采样周期。由于四元数是一个四维单位

向量，在完成四元数的更新后需要将其进行单位化处理，

计算公式如下：
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１．２．１．３　四元数转换为姿态矩阵与姿态角

四元数运算过程中也需要经过姿态变换矩阵，用四元

数常量代替三角函数运算，求解姿态角。在完成四元数矩

阵的更新之后，需要将得到的四元数变量转换为可以表示

载体运动的方向余弦阵表达式，再转换成欧拉角［１１］。由四

元数变量组成的方向余弦阵如式 （８）所示：
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　　其中：姿态矩阵犆
狀
犫 为：
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　　至此，得到了只用四元数中的４个变量表示的载体姿

态角公式：
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　　其中，矩阵犆
狀
犫 表示载体系 （犫系）相对于狀系的姿

态阵。

１．２．２　角速度计和磁力计数据姿态解算

捷联惯性系统载体坐标系和导航 （地理）坐标系相互

重合时，ＭＥＭＳ加速度计的测量值为犃狀＝ ［０　０　犵］
犜，

磁力计的测量值为：犕狀＝ ［犕犖　０　犕犇］
犜。

若载体处于处在任意一个位置时，ＭＥＭＳ加速度计的

测量值为：犃犫＝ ［犪狓　犪狔　犪狕］
犜；磁力计的测量值为：犕犫＝

［犕狓　犕狔　犕狕］
犜。

依据方向余弦矩阵，犫系与狀系的变换关系有：
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　　由上式可解算出俯仰角θ和横滚角γ：
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　　将式代入得到地磁场矢量在狓、狔方向的分量：

犕狓ｃｏｓθ＋犕狔ｓｉｎθｓｉｎγ＋犕狕ｓｉｎθｃｏｓγ＝犕犖ｃｏｓφ犿

犕狓ｓｉｎγ－犕狔ｃｏｓγ＝犕犖ｓｉｎφ｛
犿

（１２）

　　从而计算出载体相对地磁北极的航向角：

φ犿 ＝ａｒｃｔａｎ
犕狓ｓｉｎγ－犕狔ｃｏｓθ

犕狓ｃｏｓθ＋犕狔ｓｉｎθｓｉｎγ＋犕狕ｓｉｎθｃｏｓγ
（１３）

　　故航向角φ＝φ犿＋Δφ，其中Δφ为地磁北极与地理北极

的夹角。

１３　卡尔曼滤波器构建

惯性测量过程中存在随机干扰的问题，在观测的信号

中常常夹杂着随机噪声。这就需要采用最优估计理论来得

到所需的状态变量［１２１４］，这里采用卡尔曼滤波器 （Ｋａｌｍａｎ

ｆｉｌｔｅｒ）进行状态估计，该算法的原理如图４所示，犡０ 代表

初始状态值，犘０ 代表初始协方差矩阵，一般选取为单位矩

阵犐。

图４　卡尔曼滤波算法原理图

　　使用该算法时，系统状态方程中的参量选为姿态角偏

差和陀螺仪的零漂误差；测量方程由加速度计与磁强计输

出数据解算的姿态角和四元数法计算出的姿态角的差值

构成。

建立的状态方程如下：

犡（狋）＝犉（狋）犡（狋）＋犌（狋）犠（狋） （１４）

　　其中：犡＝ ［Δ犃　Δ犅］
犜，Δ犃 表示陀螺仪获取到的姿

态角与角速度计和磁力计获得的姿态角偏差，应满足动态

方程：Δ犃＝－ ［^ω］Δ犃＋Δ犅＋犠１ （狋）；Δ犅表示陀螺仪的

零漂估计噪声，应满足动态方程：Δ犅＝＝犠２ （狋）。犠 （狋）

代表系统噪声，满足犠 （狋）＝ ［犠１ （狋）犠２ （狋）］
犜，且为

零均值的高斯白噪声，它的协方差矩阵为犙 （狋）。

状态转移矩阵：

犉（狋）＝
－ ［^ω］ 犐３×３

０３×３ ０３×（ ）
３

（１５）

　　噪音驱动矩阵：

犌（狋）＝
－犐３×３ ０３×３

０３×３ 犐３×（ ）
３

　　测量方程为：

犣（狋）＝犎（狋）犡（狋）＋犞（狋）

　　其中：犎 （狋）＝ （犐３×３　０３×３）为测量矩阵，测量噪声

犞 （狋）为零均值的高斯白噪声，它的协方差矩阵为犚 （狋）。

一般地，卡尔曼滤波器在计算机上运行，对状态方程

和测量方程采取离散化处理后，为了表述方便，这里状态

和测量方程的变量表示不变。卡尔曼滤波器可以看作状态

变量在由观测生成的线性空间的映射，采用时域状态空间

法，对系统可观测信号进行测量，以观测量作为卡尔曼滤

波器的输入量，状态量作为输出量，根据观测量修正状态

估计量进行迭代从而达到最优估计，实现对系统的状态进

行估计的目的［１５］。

２　实验与测试

２１　实验条件

为了验证算法对 ＭＥＭＳ惯性测量单元姿态解算精度补

偿的效果，使用姿态精度为０．０５°的三轴无磁转台对 ＭＩＭＵ

进行静态姿态测试。利用安装夹具将 ＭＥＭＳ惯性测量单元
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固定在无磁转台上。

使用位置控制精度为０．１°的多功能三轴转台进行动态

姿态测试。通过对比算法补偿前后的姿态精度得出实验

结论。

被测 ＭＩＭＵ如图５所示，其主要器件包括：３个单轴

ＭＥＭＳ陀螺仪ＣＲＧ２０、三轴 ＭＥＭＳ加表 ＡＤＩＳ１６２１０、三

轴 ＭＥＭＳ磁强计选用 ＨＭＣ５８８３Ｌ磁力计，该芯片具有体

积小、精度高、自带数字接口的优点。ＨＭＣ５８８３Ｌ内置偏

差校准装置，可以使得罗盘精度在１～２°。

图５　被测 ＭＩＭＵ实物图

２２　测试步骤

１）将被测ＭＩＭＵ安装在无磁转台台面中心，保证其轴

向与转台转动轴平行。

２）接通惯组电源，对被测 ＭＩＭＵ完成预热。

３）以固定步长分别转动无磁转台３个轴向，在每一个

静止角位置采集被测器件原始数据，利用 ＵＳＢ－ＴＴＬ将数

据发送至上位机进行采集并保存。

４）将被测 ＭＩＭＵ安装在惯性测量单元测试标定系统

台面中心，系统调至摇摆模式，采集被测器件原始数据并

保存。

５）对原始数据进行处理并绘图，取最大姿态误差作姿

态精度。

３　结果分析

在传统的姿态解算方法中，加速度计并不参与航向角

的解算，航向角的测量值完全依赖陀螺仪积分得到。受到

陀螺仪的低频积分噪声干扰以及梯形近似积分引入的计算

误差影响，航向角漂移严重。因此，航向角的测量精度可

以很好的反映器件姿态精度。

以静态航向角和动态航向角的补偿前后解算结果绘图，

得到图６和图７。

图６可以看出，经过卡尔曼滤波对四元数的补偿，四

元数解算得到的航向角精度得到了明显提高，在１０°范围内

并未发生明显漂移。

从图７可以看出，在动态测试过程中，经过补偿的航

向角正负峰值均趋近于转台摇摆幅度，具有良好的动态跟

随效应。相较于补偿之前解算精度有了明显改善。

４　结束语

综上所述，通过卡尔曼滤波器对四元数的修正，

图６　航向轴静态姿态角

图７　航向轴动态姿态角

ＭＩＭＵ的姿态解算精度得到了显著提升。采用基于卡尔曼

滤波的四元数姿态解算算法能够增强 ＭＩＭＵ的动态跟随性

能、提升姿态解算精度。通过实验证明了该算法的可行性，

在工程实践中具有一定的应用价值。
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