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磁强计辅助 犕犈犕犛惯性器件的新型数据融合算法

马　龙，张　锐，苏志刚
（中国民航大学 中欧航空工程师学院，天津　３００３００）

摘要：为实现载体姿态精确测量，设计了一种新型数据融合算法，用以替代传统的卡尔曼滤波器；首先，研究了陀螺仪、加速度、

磁强计的姿态测量方法，通过试验分析测量误差分量，然后根据误差频域的差异性提出一种互补滤波器，并在二阶低通滤波器模型下推

导出新型数据融合算法模型，最后，以ＦＰＧＡ为处理单元、ＭＥＭＳ惯性元件和磁罗盘为传感器单元开发一套小型姿态检测系统，进行可

行性分析和精度估算；从载体的三维转动试验结果可以看出，新型融合算法测量值和卡尔曼滤波器输出值之差保持在±０．０７°以内，并且

不需要对传感器噪声特性精确标定；在运算时间方面，互补滤波器仅需３６０μｓ，卡尔曼滤波器是它的３倍多，因此新型数据融合算法效

率更高。

关键词：姿态测量；ＭＥＭＳ；磁强计；数据融合；运算效率
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０　引言

姿态测量是航空及军事领域不可或缺的导航技术。传统的

姿态测量手段是将陀螺仪输出的角速度信息进行积分得到姿态

角，具体解算方法有欧拉角法、四元数法、方向余弦法

等［１２］，然而累积误差是此类方法不可避免的误差。相比之

下，加速度计能够通过测量重力加速度得出更稳定的倾斜角

度，如文献 ［３］介绍了使用磁强计辅助加速度计测量载体的

姿态角。但是加速度计的物理特性使它不能够快速响应高动态

下的姿态，所以组合测量作为最优化求解方法被大量研究。如

文献 ［４ ５］提到了利用磁强计、微机械加速度计和陀螺进行

姿态检测的两种数据融合方法；文献 ［６］研究了基于惯性传

感器和载体位置的姿态检测系统；文献 ［７］设计了一种基于

ＧＰＳ、加速度计、陀螺仪的数据融合姿态检测算法，有效利用

ＧＰＳ的测速能力辅助陀螺仪／加速度计进行动基座下的姿态

对准。

目前而言，组合测量算法多采用卡尔曼滤波器，对于模型

的线性化、过程噪声变化等问题［８］，研究人员提出了多种延伸

算法，如扩展卡尔曼滤波、自适应卡尔曼滤波等［９１１］。但模型

的精确性对卡尔曼滤波器的应用至关重要，设计误差会直接反

映到测量结果中，导致滤波器发散。针对上述问题，本文提出

了一种结构简单、运算效率高的滤波算法。该算法利用两种具

有互补误差特性的姿态检测量进行数据融合，并以二阶低通滤

波器为背景设计了算法模型。在此基础上，以ＦＰＧＡ为核心，

ＭＥＭＳ惯性元件和磁罗盘为传感器单元构建一套小型姿态检

测系统，进行算法的可行性分析和精度估算。

１　姿态解算方法及互补滤波器设计

首先介绍了两种不同的姿态测量方法，然后通过试验分析

它们不同的误差特性，进而提出一种新型数据融合算法。

１１　基于陀螺仪的姿态解算方法

以东、北、天为导航坐标系狉，取θ为俯仰角、γ为横滚

角、ψ为航向角，刚体的欧拉角矢量为：

Θ＝ ［θ γ ψ］
犜 （１）
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　　刚体坐标系犫下的旋转角速率为：

狑犫 ＝ ［狑犫狓 狑犫狔 狑犫狕］
犜 （２）

　　根据坐标变换的相互关系可以求出欧拉角的微分方程，表

示如下：

Θ＝

１ ｓｉｎθｔａｎγ ｃｏｓθｔａｎγ

０ ｃｏｓθ －ｓｉｎθ

０ ｓｉｎθｓｅｃγ ｃｏｓθｓｅｃ

熿

燀

燄

燅γ

狑犫 （３）

　　对式 （３）积分可求得刚体姿态。

１２　基于磁强计／加速度计的姿态解算方法

在导航坐标系下，磁强计和加速度计都只包含两轴信息，

通过任一传感器都无法测得三维姿态，因此本文利用磁强计辅

助加速度计的测量方法。

取导航坐标系下的加速度矢量和磁场矢量为犪狉，犿狉；刚

体坐标系下加速度计测量值和磁强计测量值为犪犫，犿犫。

刚体静止或作匀速运动时，加速度矢量在导航坐标系狉和

刚体坐标系犫中的坐标关系可表示为：

犪犫 ＝

… … －ｓｉｎγｃｏｓθ

… … ｓｉｎθ
熿

燀

燄

燅… … …

犪狉 （４）

式中，犪狉＝ ［０　０　－犵］，犵为重力加速度。由式 （４）可以求

得俯仰角θ、横滚角γ。

下面借助磁强计的测量值求解航向角ψ，根据已求得俯仰

角和横滚角，通过坐标变换得到导航坐标系绕矢量 ［０　０　

ψ］
犜 旋转后的坐标系犺，进而得到坐标系犺下的地磁场坐标：

犿犺 ＝犆
犺
犫犿

犫
＝

ｃｏｓγ ０ ｓｉｎγ

ｓｉｎθｓｉｎγ ｃｏｓθ －ｓｉｎθｃｏｓγ

－ｃｏｓθｓｉｎγ ｓｉｎθ ｃｏｓθｃｏｓ

熿

燀

燄

燅γ

犿犫 （５）

式中，犆犺犫 为坐标系犫到犺的转移矩阵。然后根据坐标系犺和狉

之间的关系可得：

犿犺 ＝

ｃｏｓψ ｓｉｎψ ０

－ｓｉｎψ ｃｏｓψ ０
熿

燀

燄

燅０ ０ １

犿狉 （６）

　　其中：犿狉 为已知量，根据经纬度和高度可以查得。

由此，得到航向角如下：

ｃｏｓψ

ｓｉｎ［ ］ψ ＝
犿犺狓 犿犺狔

－犿
犺
狔 犿犺［ ］狓

犿狉狓

犿狉［ ］狔 （７）

１３　姿态解算误差分析

传感器的输出噪声会导致姿态测量结果偏离理想值，本小

节通过试验分析２．１小节和２．２小节两种解算方法的偏移量，

得出误差特性。

围绕 ＭＥＭＳ传感器、磁强计构建一个姿态检测系统，并

搭建试验平台，将ＡＨＲＳ作为理想输出量 （详见第３节）。由

于传感器的３个方向轴有相似的噪声特性，因此仅以航向角为

例。假设初始姿态角已知，控制试验台作水平周期性旋转，周

期为６ｓ，旋转角度为２０°，共旋转９０个周期，实验时间为

１０ｍｉｎ，利用２．１节及２．２节的解算方法测得航向角。然后，

将两种方法的测量值减去ＡＨＲＳ （见３．２节）输出量得到测量

误差，进行傅里叶变换得到误差频谱，如图１和图２所示。由

于转台转动周期为６ｓ，所以误差主要集中在０．１６Ｈｚ的整数

倍频率上，并随着频率增大，幅度减小。为显示清晰，图中仅

给出占误差能量９０％以上的频域曲线。对比图１和图２可以

看出，由陀螺仪得出的姿态解算偏差主要集中在０Ｈｚ附近，

而磁强计／加速度计的偏差主要集中在０．１６Ｈｚ附近，两种偏

差表现在不同的频带内。

图１　陀螺仪计算偏差频谱图

图２　磁强计／加速度计计算偏差频谱图

１４　新型数据融合算法设计

根据图１和图２中的误差频率互补特性，提出一种利用互

补滤波器进行数据融合的方法。

设磁强计／加速度计、陀螺仪的计算值分别表示成：

Θ犿 ＝Θ＋狀１，Θ犵 ＝Θ＋狀２ （８）

式中，Θ为理想值。狀１，狀２ 为测量偏差。

通过构建一个低通滤波器和一个高通滤波器分别对两种输

出噪声进行抑制［１２］，提取出有效信号，得到姿态角的最优值。

假设低通滤波器的冲激响应为犌 （狊），高通滤波器为１－ 犌

（狊），则传输系统的输出信号为：

犣（狊）＝ ［Θ（狊）＋犖１（狊）］·犌（狊）＋［Θ（狊）＋犖２（狊）］·

［１－犌（狊）］＝Θ（狊）＋犖１（狊）犌（狊）＋犖２（狊）·［１－犌（狊）］（９）

　　由式 （９）可知，通过设置合适的截至频率可以得到最优

估计：

犣（狊）≈Θ（狊）

　　下面基于二阶低通滤波器设计航向角滤波器的系统方

程。设：

犌（狊）＝
狊犓犘 ＋犓犐

狊２＋狊犓犘 ＋犓犐
（１０）

式中，犓犘、犓犐 参数可用于调节滤波器的截至带宽。设ψ犿、ψ犵

分别为磁强计／加速度计、陀螺仪的姿态解算值，则估计值表

示为：

＾
ψ＝

狊犓犘 ＋犓犐
狊２＋狊犓犘 ＋犓犐

ψ犿 ＋
狊２

狊２＋狊犓犘 ＋犓犐
ψ犵 （１１）

　　由于式 （３）能直接得到角度的微分量，所以这里可将上

式改写成：

＾
ψ＝

狊犓犘 ＋犓犐
狊２＋狊犓犘 ＋犓犐

ψ犿 ＋
狊

狊２＋狊犓犘 ＋犓犐

ψ犵 （１２）

　　为减少积分器的数量，对式 （１２）进行如下优化：
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（狊２＋狊犓犘 ＋犓犐）^ψ＝ （狊犓犘 ＋犓犐）ψ犿 ＋狊

ψ犵

狊
２^

ψ＋（狊犓犘 ＋犓犐）（^ψ－ψ犿）＝狊

ψ犵

狊^ψ＝

ψ犵－ 犓犘 ＋

犓犐

（ ）狊 ·（^ψ－ψ犿）

＾ψ

·

＝ψ犵－ 犓犘 ＋
犓犐

（ ）狊 ·（^ψ－ψ犿） （１３）

　　将上述系统方程描述成框图，如图３所示。图中，坐标变

换可由欧拉角微分方程式 （３）得到。

图３也可以看作一个反馈控制系统。该系统将磁强计／加

速度计计算值和陀螺仪计算结果的差值作为反馈源，对陀螺仪

测量值坐标变换后的姿态角导数进行误差补偿，从而得出精确

的航向角估计值。俯仰角和横滚角的滤波模型和此结构相似，

实际运算时只需构建三个相同的滤波通道，通过改变犓犘、犓犐

参数即可得到最优估计。

图３　互补滤波器的设计框图

２　测试系统构建

为了算法的可行性分析，设计了小型的姿态检测系统，并

构建高精度三维测试平台上实现系统装置的转动。

２１　姿态检测系统实现

以Ｘｉｌｉｎｘ公司的ＦＰＧＡ芯片ＸＣ６ＳＬＸ９为核心的姿态检测

系统主要包括传感器模块、运算模块、通信模块、电源模块及

显示模块等。

传感器模块由 ＭＥＭＳ惯性传感器和磁传感器构成。为实

现系统的小型化、高精度和低功耗，选用 ＡＤＩ公司的 ＭＥＭＳ

传感器ＡＤＩＳ１６３８５，它内置一个±３００°／ｓ三轴陀螺仪和一个

±５ｇ三轴加速度计，并且集成了信号调理电路，直接将数字

信号 送 出 ＳＰＩ端 口。由 于 该 ＭＥＭＳ 传 感 器 的 灵 敏 度 为

０．０１２５°／ｓ，不足以感应地球的转速，因此文中将传感器的输

出近似为姿态检测系统的角速率。磁传感器选用 Ｈｏｎｅｙｗｅｌｌ公

司的数字罗盘 ＨＭＲ３３００，该器件内部配置的三轴磁强计和二

轴加速度计不仅能输出磁场强度，也能输出姿态数据。

运算模块由一片ＦＰＧＡ、两片１６位总线的ＳＤＲＡＭ 和一

片ＦＬＡＳＨ构成。在ＦＰＧＡ平台上，围绕软处理器核 ＭｉｃｒｏＢ

ｌａｚｅ构建片上系统实现程序运算。其中，ＳＤＲＡＭ 和ＦＬＡＳＨ

分别存储应用程序和配置数据。

片上系统外设包含两个 ＲＳ２３２端口、两个ＳＰＩ口、存储

器管理模块、液晶驱动模块 （ＶＨＤＬ编写的用户自定义ＩＰ

核）以及仿真端口，如图４所示。

２２　测试平台构建

采用北京卓立汉光仪器有限公司的角位移台搭建测试平

台，将两个角位移台和一个旋转台以层叠的形式组合，３个转

动轴保持相互垂直，并定义狓轴为俯仰轴，狔轴为横滚轴，狕

轴为航向轴。

图４　系统结构框图

为检验姿态检测系统的准确性，使用精度较高的商业级航

姿参考系统 （ＡＨＲＳ）作为参考量进行误差标定。ＡＨＲＳ选用

Ｃｒｏｓｓｂｏｗ公司的 ＡＨＲＳ４４０ＣＡ，它运动过程中小于０．１°的姿

态分辨率能够满足设计的要求。实验过程中，ＡＨＲＳ和姿态检

测系统的安装误差会增大系统标定的偏差，因此需要对姿态检

测系统载体进行坐标校正。具体方法是，将测试平台的狓轴、

狔轴、狕轴分别作角度旋转，采集到ＡＨＲＳ刚体坐标系ｓ和姿

态检测系统刚体坐标系ｂ下的三组瞬时角速率，表示为狊狓 和

犫狓、狊狔 和犫狔、狊狕 和犫狕。设坐标系犫到狊的转移矩阵为犜，则犜

可表示为：

犜＝ ［狊狓 狊狔 狊狕］·［犫狓 犫狔 犫狕］
－１

　　从而测得坐标系狊和犫关系，重复测试１０次取平均可得

到较为精确的坐标关系。由于测量噪声的存在，矩阵犜不一

定满足坐标转移矩阵的正交性要求，所以需进行正交化：

犜０ ＝
犜

犜犜×槡 犜

３　试验结果与分析

通过航向角试验测试新型数据融合算法的合理性，并在三

维运动下给出了测量结果的理论分析。

３１　互补滤波结果的频域分析

在２．３节的实验环境下使用图３所示的模型进行姿态解

算。犓犘、犓犐 取表４中航向角滤波器的值。将式 （７）和式

（３）得出的航向角及导数作为输入值，计算出航向角的估计

值，将误差经过傅里叶变换得到如图５所示的频谱图。对比图

１和图２可以看出，该算法有效抑制了噪声能量。

图５　滤波后的航向角偏差频谱

３２　三维动态测试

三维测试用以验证该设计在载体实际运动过程中是否有较

精确的姿态跟踪能力。将姿态检测装置和 ＡＨＲＳ固定在三维

实验台上作连续旋转，需要说明的是三维实验台以层叠的形式
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搭建，狓轴在最下层，狔轴在中层，狕轴在上层。每个轴作一

定时间的角位移振荡，运动过程如表１所示。

采用图３所示的模型进行设计，陀螺解算的初始对准直接

取自磁强计／加速度计的初始计算值，每个互补滤波器中的参

数设置如表４所示，测得载体的姿态变化量。然后将互补滤波

测量值减去ＡＨＲＳ测量值得到图６所示的偏差波形。从图中

看出，俯仰角、横滚角的差值均低于±０．５°，航向角的差值低

于±０．８°。

表１　实验台运动列表

时间段 运动轴 振幅／（°） 周期／ｓ 周期数 结束姿态／（°）

１ 狓轴 １５ ２５ ４．２５ ［－１５，０，０］

２ 狔轴 １５ １４ ４．２５ ［－１５，１５，０］

３ 狕轴 １５ ５ ４．２５ ［－１５，１５，１５］

４ 狓轴 １５ ２５ ４．２５ ［０，１５，１５］

５ 狔轴 １５ １４ ４．２５ ［０，０，１５］

６ 狕轴 １５ ５ ４．２５ ［０，０，０］

图６　互补滤波与ＡＨＲＳ的测量偏差

然后利用文献 ［５］中介绍的磁强计／加速度计辅助陀螺仪

的姿态检测方法和文献 ［１３］中介绍的求四元数噪声的方法进

行卡尔曼滤波模型搭建。将运载体静止状态下测得噪声作为卡

尔曼滤波过程中过程噪声和观测噪声更新的输入量。

本文测得ＡＤＩＳ１６３８５的陀螺仪零偏犱犵、陀螺仪和加速度

计噪声相关系数 （犙犵、犙犪）、ＨＭＲ３３００磁强计的噪声相关系

数犙犿 如表２所示。

表２　陀螺零偏及噪声相关系数

参数 犡轴 犢 轴 犣轴

犱犵／ｒａｄ －０．００２２ ０．００６ ０．０００６

犙犵／（ｒａｄ／ｓ）２ １．５６６９×１０－５ １．７８４２×１０－５ ２．１１５５×１０－６

犙犪／（ｍ／ｓ２）２ ０．０１７９ ０．０１４ １．０７５３×１０－４

犙犿／Ｇ２ ２．１×１０－６ ２．０６×１０－５ ５．８×１０－６

上位机通过串口接收姿态检测系统上传的传感器数据和互

补滤波解算结果。在 ＭＡＴＬＡＢ中利用传感器数据和构建的卡

尔曼滤波模型进行姿态解算，将输出结果与互补滤波结果比

较，如图７所示。从图中看出两者的差值保持在±０．０７°以内。

最后利用标准差对各种姿态算法定性分析 （相对于 ＡＨＲＳ）。

从表３可以看出新型算法和卡尔曼滤波器的标准差近似，说明

本文提出的算法达到了已有算法的解算精度，能够满足小型捷

联惯性导航的设计要求。

表３　姿态解算与ＡＨＲＳ的偏差标准差 （°）

方向 陀螺仪 磁强计／加速计 卡尔曼滤波 新型滤波

俯仰角 ０．６２４ ０．１９７ ０．０９５ ０．１０４

横滚角 ０．６７６ ０．２１８ ０．１２７ ０．１２８

航向角 ０．５６６ ０．５３６ ０．２４６ ０．２４２

图７　互补滤波与Ｋａｌｍａｎ滤波的测量偏差

此外，通过搭建的硬件系统对卡尔曼滤波和互补滤波分别

实现，在输入晶振频率为１００ＭＨｚ的情况下检测 ＦＰＧＡ的运

算时间，如图８所示。图中，中断信号由 ＡＤＩＳ１６３８５产生，

中断程序的主要任务是采集传感器模块的信息。可以看出互补

滤波的解算时间只需３１６μｓ，而卡尔曼滤波需要１．１４ｍｓ。因

此在响应速度上，本文提出的滤波算法明显优于卡尔曼滤

波器。

图８　姿态解算损耗时间

表４　新型数据融合算法参数

参数 俯仰角滤波器 横滚角滤波器 航向角滤波器

犓犘 ０．１４１４ ０．１４１４ ０．１

犓犐 ０．００００００５ ０．００００５ ０．００００００５

４　结语

通过设计陀螺仪、加速度计、磁强计的姿态解算方法并加

以实现，得出解算结果的误差特性，进一步提出了互补滤波器

的数据融合设计理念，并基于二阶低通滤波器推导出滤波模

型。相较于卡尔曼滤波器，该方法不需要对传感器噪声进行精

确标定，避免了系统建模过程中的线性化问题以及矩阵运算。

从测试结果可以看出，该方法能够精确地估计欧拉角，精度和

卡尔曼滤波计算结果相当，两者差值不超过０．０７°，且不存在

发散现象；从运算效率上看，互补滤波的解算速度是卡尔曼滤
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波的３倍左右，在本文设计的硬件平台上仅需３１６μｓ即可输

出姿态信息，更适合低成本硬件实现。
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从图５可以看出，受到干扰时的探测距离幅度起伏比较

大，特别是在干扰波束对准被干扰雷达和接收波束对准干扰雷

达时，探测距离出现明显的下降。在１００ｓ时刻 （两部预警雷

达间距最小）左右，两部预警雷达的作用距离显著下降，约为

理想条件下的一半。仿真三：改变干扰发射功率仿真

图６　干扰功率仿真

从图６可以看出，针对干扰比较严重的情况 （犘狉 ＞

犘狋狔狆犲 ），通过减小干扰波束对准时刻的发射功率，可以显著减

小预警雷达的干扰功率犘狉 ，这是以牺牲探测距离为代价的。

减小雷达互扰的另一种方法是合理地配置预警雷达的间隔

距离。预警雷达之间干扰隔离度的计算公式：

犔狉 ＝犘犜 ＋犌犜 ＋犌犚－犐ｍａｘ－狑 （１８）

　　其中：犘犜 为干扰雷达的发射峰值功率 （ｄＢｍ）；犌犜 为雷达

的实际天线增益 （ｄＢ）；犌犚 为被干扰雷达的天线实际增益

（ｄＢ）；犐ｍａｘ 为被雷达系统接收机所能忍受的干扰峰值功率

（ｄＢｍ）；狑为接收机内部损耗，包括极化损耗等 （ｄＢ）。

通过式 （２）、式 （１７），在满足检测概率的前提下，可以

反解出最小隔离距离犚＝１３．３ｋｍ，当预警雷达之间的距离小

于最小间隔距离时，将会产生严重的互扰。

４　结语

本文提出的基于干扰功率和探测距离的预警雷达互扰模

型，综合考虑了距离、角度、功率等因素，并对两架Ｅ－２Ｃ

预警雷达之间的互扰进行了定量分析，通过减小互扰方向预警

雷达发射功率能够有效地减小互扰，并求出来最小间隔距离。

本文所提出的干扰模型也适合其他用频装备之间的互扰分析，

对合理配置用频装备有一定的参考价值。
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