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多旋翼无人机磁罗盘校准方法
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摘要：为提高多旋翼无人机航向角解算精度，研究磁罗盘校准和罗差补偿方法；通过详细分析罗差产生原因，并结合多旋翼

应用，将磁罗盘干扰划分为机体坐标系静态干扰、机体坐标系动态干扰、导航坐标系静态干扰、导航坐标系动态干扰四大类；针

对机体坐标系动态干扰，结合多旋翼应用背景，研究干扰的离线测量与在线补偿方法；针对机体坐标系静态干扰，提出一种飞行

过程中实时校准方法；针对导航坐标系静态干扰，创新性采用ＧＮＳＳ模块的速度方向信息修正罗差；导航坐标系动态干扰为原理

性误差，这里暂不讨论；结果表明：研究内容可有效补偿机体坐标系动态与静态干扰，以及导航坐标系静态干扰对磁罗盘和航向

角解算精度的影响，有助于改善无人机的飞行性能。

关键词：磁罗盘；静态干扰；动态干扰；罗差补偿
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０　引言

多旋翼无人机凭借其垂直起降、定点悬停、成本低廉、

使用方便、无人员伤亡等优点，在民用与军事领域得到了

广泛的应用。随着应用的推广，用户对无人机的飞行性能

和安全性能要求也日益提升。多旋翼无人机的自主飞行时，

导航坐标系与机体坐标系之间的转换以航向角为基础。航

向角偏差会导致飞行时航线变斜、原地画圈等问题，甚至

出现炸机的危险，严重影响无人机的飞行性能。因此，如

何提高航向角的准确性便显得尤为重要［１２］。

目前，消费级和低端行业应用级飞控系统普遍采用磁

罗盘作为航向测量设备。传感器自身的准确性以及周边环

境的磁干扰会对航向角推算产生非常大的影响。针对如何

校准磁罗盘，获取准确的航向信息，国内外机构都进行了

大量的研究［３６］。

传统的多旋翼无人机磁罗盘校准方法大都采用三维旋

转，并对采集到的磁场数据椭圆拟合校准实现［７］。然而，

在具体应用时，用户往往会忽略这个步骤，只有在发现角

度误差较大的情况下才会进行校准地磁。而在飞行过程中

发现角度偏差较大，存在非常大的安全隐患。随着无人机

行业应用发展，无人机轴距越来越大，转圈椭圆拟合校准

的方法已经越来越困难。此外，该校准方法仅对磁罗盘零

偏和机体上的固定干扰有效，而忽略了机体产生的动态干

扰以及周边环境的磁场干扰对磁罗盘产生的影响，具有一

定的局限性。

本文结合多旋翼无人机的具体应用，从分析磁罗盘干

扰的来源着手，进行机体坐标系的动态与静态校准。并结

合多旋翼的应用背景，采用ＧＮＳＳ模块输出的速度方向信

息对航向角进行补偿，得到准确的航向角，保障无人机的
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飞行性能。

１　磁罗盘工作原理与测量误差分析

１１　磁罗盘工作原理

磁罗盘是一种可测量环境磁场强度的传感器件，在多

旋翼无人机领域应用非常广泛。因为地球表面存在地磁场，

且同一地理位置的地磁场的大小和方向基本保持恒定的。

地磁场方向与地理北极的夹角称之为磁偏角。通过测量地

磁场向量在磁罗盘内部三个相互垂直的坐标轴的磁场分量

即可确定航向角。

磁罗盘一般与多旋翼机体固连，为方便讨论，建立机

体坐标系与导航坐标系如下［８］：

１）导航坐标系：导航坐标系可选取当地便于导航计算

的点为原点犗狀，犣狀 沿重力方向竖直向下，犡狀 指向正北方

向，犢狀指向正东方向。

２）机体坐标系：机体坐标系以机体的质心为原点犗犫，

犣犫垂直于机体平面垂直向下，犡犫指向飞行器前方，犢犫指向

飞行器右方。

机体坐标系与导航坐标系间的夹角即为机体的姿态角。

机体坐标系犡犫轴与导航坐标系犗狀犢狀犣狀 平面的夹角定义为

俯仰角θ；机体坐标系犣犫轴与通过机体坐标系犡犫轴的铅垂

面间的夹角定义为滚转角φ；机体坐标系犡犫 轴在导航坐标

系犗狀犡狀犢狀平面的投影与正北方向的夹角定义航向角ψ，坐

标系与姿态角示意图如图１所示。

图１　坐标系与姿态角定义

导航坐标系下地磁场向量犫犖犈与机体坐标系下地磁场向

量犫犅犈可表示为：

犫犖犈 ＝ ［犫狀犲狓 犫狀犲狔 犫狀犲狕］
犜 （１）

犫犅犈 ＝ ［犫犫犲狓 犫犫犲狔 犫犫犲狕］
犜 （２）

式中，犫狀犲狓、犫狀犲狔、犫狀犲狕分别为地磁场在导航坐标系下三轴的磁

场强度分量。犅犫犲狓、犫犫犲狔、犫犫犲狕分别为地磁场在机体坐标系下

三轴的磁场强度分量。假设载体三维空间运动时，其滚转、

俯仰、航向角分别为φ、θ、ψ，则有关系式：

犫犖犈 ＝犚
犖
犅·犫犅犈 （３）

式中，犚犖犅 为机体坐标系到导航坐标系的旋转矩阵，令犮＝

ｃｏｓ，狊＝ｓｉｎ，则旋转矩阵可表示为：

犚犅
犖
＝

犮θ犮ψ －犮φ狊ψ＋狊φ狊θ犮ψ 狊φ狊ψ＋犮φ狊θ犮ψ

犮θ狊ψ 犮φ犮ψ＋狊φ狊θ狊ψ －狊φ犮ψ＋犮φ狊θ狊ψ

－狊θ 狊φｃｏｓθ 犮φ犮

熿

燀

燄

燅θ

（４）

　　不考虑磁偏角前提下，地磁场方向与地理正北方向重

合，其犢 轴分量犫狀犲狔恒等于零，结合式 （３）、式 （４）则可

求得航向角：

ψ＝ａｒｃｔａｎ
犮φ犫犫犲狔－狊φ犫犫犲狕

犮θ犫犫犲狓＋狊狊θ犫犫犲狔＋犮φ狊θ犫（ ）犫犲狕

（５）

１２　磁罗盘误差分析

磁罗盘测量误差来源因素很多，包括硬磁干扰、软磁干

扰、传感器仪表误差等［９］。根据干扰磁场源的相对位置以

及干扰磁场强度是否恒定，可将干扰划分为机体坐标系下

的静态磁干扰、机体坐标系下的动态磁干扰、导航坐标系

下的静态磁干扰、导航坐标系下的动态磁干扰四类。则机

体坐标系下磁罗盘示数犫犅 可表示为：

犫犅 ＝犫犅犈 ＋犫犅狊＋犫犅犱＋犚犅
犖犜犫犖狊＋犚犅

犖犜犫犖犱 （６）

式中，犚犅
犖犜 为旋转矩阵犚犖

犅 的转置，犫犅狊为机体坐标系下的

静态干扰磁场，主要为机体上电机等磁感器件产生的相对

机体恒定的磁场，以及磁罗盘自身的零偏等。犫犅犱为机体坐

标系下的动态干扰磁场，主要为多旋翼无人机飞行时，变

化的电流产生的时变磁场。犫犖狊为外部环境中的静态干扰，

如飞行环境中存在额外的恒定磁场。犫犖犱为导航坐标系下动

态干扰。当飞行环境出现动态干扰时，已不适宜采用磁罗

盘测量航向，属于原理性问题。因此，论文仅对前三种误

差补偿进行详细分析，式 （６）即可简化为：

犫犅 ＝犫犅犈 ＋犫犅狊＋犫犅犱＋犚犅
犖犜犫犖狊 （７）

２　机体坐标系动态干扰校准

多旋翼无人机机体坐标系动态干扰校准的核心思想为：

飞控系统安装完毕后，磁罗盘位置相对固定。磁罗盘的动

态干扰主要为飞行中电机与动力线产生的干扰磁场，其磁

场强度应与电机转速有直接对应关系。因此，可通过事先

逐个测试电机在不同转速指令下产生的干扰磁场，拟合出

对应关系式。后续飞行过程中，根据每个电机的控制指令

求得其产生的干扰磁场，叠加后即为合成的动态干扰磁场。

将磁罗盘原始数据减去合成的动态干扰磁场，即可得到准

确的磁场数据。

以六轴植保机为例，首先逐个缓慢变化各电机ＰＷＭ

指令，其它电机保持静止。采集该电机转动时对三轴磁场

数据的影响。测试过程中，电机的转速指令需缓慢变化，

如图２所示。电机转动引起的犡、犢、犣轴的磁场强度变化

曲线如图３所示。

图３可以发现，电机转动时，三轴磁场强度有较为明

显变化。为获取其对应关系，采用三阶多项式拟合电机指

令到三轴磁场强度变化量的关系式。以１号电机为例，犡、

犢、犣轴的三阶多项式可表示为：

犫犅犱１＝

Δ犿狓１

Δ犿狔１

Δ犿狕

熿

燀

燄

燅１

＝

犪１狓 犫１狓 犮１狓

犪１狔 犫１狔 犮１狔

犪１狕 犫１狕 犮１狕

·

狌３

狌２

狌

（８）

式中，犫犅犱１为１号电机产生的动态干扰，Δ犿狓１、Δ犿狔１、Δ犿狕１

电机转动引起的三轴磁场的变化量，犪、犫、犮为三阶多项式



　　 计算机测量与控制　 第２７


卷·２３８　　 ·

图２　电机转速指令

图３　磁场强度变化曲线

系数，狌为电机指令。拟合曲线如图４所示。

图４　一号电机拟合曲线图

同样方法，可以得到２～６号电机指令与产生的干扰磁

场犫犅犱２－犫犅犱６关系式，则全部电机的动态干扰磁场犫犅犱可表

示为：

犫犅犱 ＝犫犅犱１＋犫犅犱２＋犫犅犱３＋犫犅犱４＋犫犅犱５＋犫犅犱６ （９）

　　动态干扰校准后，系统再次按照图１的转速指令工作

时，三轴磁场强度如图５所示。对比与图２，其磁场强度变

化幅度明显减小，并趋于一条稳定直线。因此，该校准方

法对电机产生的动态干扰有了明显的改善。实际应用时，

根据飞行过程中的实时电机指令，在线求得其产生的动态

干扰并校准，以获得更为准确的磁场强度信息。

图５　动态干扰校准后磁场强度变化曲线

３　机体坐标系静态干扰校准

机体坐标系静态干扰主要包括机体磁感材料产生的恒

定磁干扰以及传感器零偏。这类干扰的主要特点是，其干

扰磁场向量在机体坐标系下恒定不变。为方便校准，研究

一种新型的静态干扰磁场校准方法。该方法利用的测量的

磁场向量的变化趋势，实现飞行过程中的实时校准。

假设机体坐标系动态干扰校准完成，式 （７）可表

示为：

犫犅 ＝犫犅犈 ＋犫犅狊＋犚犅
犖犜犫犖狊 （１０）

　　已知旋转矩阵的转置等于矩阵的逆：

犚犅
犖犜
＝犚犅

犖－１ （１１）

　　结合式 （３）、式 （１０）可得：

犫犅－犫犅狊 ＝犚
犖犜
犅 （犫犖犈 ＋犫犖狊） （１２）

　　因为犫犖犈与犫犖狊在导航坐标系下恒定不变，令：

犫犖犈′ ＝犫犖犈 ＋犫犖狊 （１３）

　　矢量大小的平方可由其自身的点积求得，用矩阵表示

法表示即为向量的转置乘以本身，则有：

狘犫犅－犫犅狊狘
２
＝ （犚犅

犖犜犫犈′）
犜（犚犅

犖犜犫犈′）＝狘犫犈′狘
２ （１４）

　　将上式展开，得到：

狘犫犅狘
２
＋狘犫犅狊狘

２
－２犫

犜
犅·犫犅狊 ＝狘犫犈′狘

２ （１５）

　　选取任意两个时刻点状态，分别为：

狘犫犅１狘
２
＋狘犫犅狊狘

２
－２犫

犜
犅１·犫犅狊 ＝狘犫犈′狘

２ （１６）

狘犫犅２狘
２
＋狘犫犅狊狘

２
－２犫

犜
犅２·犫犅狊 ＝狘犫犈′狘

２ （１７）

　　将式 （１６）与式 （１７）相减得：

狘犫犅２狘
２
－狘犫犅１狘

２
＝２（犫

犜
犅２－犫

犜
犅１）·犫犅狊 （１８）

　　由式 （１８）无法直接求得准确的静态磁场干扰，但给
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出干扰的方向信息。即犫犅２与犫犅１模值的相对大小决定了向量

（犫犅２－犫犅１）与犫犅狊之间的夹角为钝角还是锐角，因此可以根

据犫犅狊的方向逐步累积补偿其偏差。

犫^犅狊 ＝犫^犅狊＋犽狊·
（犫犅２－犫犅１）

狘犫犅２－犫犅１狘
·（狘犫犅２狘－狘犫犅１狘） （１９）

　　^犫犅狊为估计的静态干扰，犽狊 为增益参数。通过调整犽可

实现数值稳定性和收敛速度的平衡。^犫犅狊的每一次更新都会

进一步向真实的静态干扰收敛。当犫^犅狊稳定后，犫犅２与犫犅１的

模值相等，^犫犅狊即为最终推算的机体坐标系静态干扰。

实验时，事先人为给定静态偏差：

犫犅狊 ＝ ［０．２８ ０ ０］犜 （２０）

　　飞行校准过程中，不断改变机头方向，算法推测的静

态干扰的变化曲线如图６所示。图中可发现推测量经过约７

ｓ可收敛到真实偏差附近，验证了该静态校准方法的有

效性。

图６　推测的静态干扰变化曲线

４　导航坐标系静态干扰的罗差补偿

经机体坐标系静态补偿校准后，式 （１０）可更新为：

犫犅 ＝犚
犖犜
犅 （犫犖犈 ＋犫犖狊） （２１）

　　根据式 （５）求得的航向角与真实角度之间的误差即为

（犫犖犈＋犫犖狊）合成向量在水平面投影与地理正北的夹角。因

犫犖犈与犫犖狊恒定不变，航向角误差亦恒定不变，假设ρ为推算

的航向角ψ犿 和真实的航向角ψ０之间的误差，则有：

ψ犿 ＝ψ０＋ρ （２２）

　　因为ρ恒定，可通过高精度仪器校准补偿
［１０］。但是该

方法依赖于高精度仪器，不适应于户外作业。因此，本文

研究一种飞行过程中的罗差补偿方法。

多旋翼无人机速度飞行模式一般基于导航坐标系。以

前飞为例，其速度控制器运行过程可描述为：遥控器操作

产生前向速度目标值；测量ＧＮＳＳ模块速度反馈值；控制

器运算生成姿态角控制量并将姿态角控制量分解到机体坐

标系。下面对该过程进行详细推导。

遥控器前向操作时，对应的前向速度目标值为狉狏狓，则

北向和东向的速度目标值狉狏狀、狉狏犲可表示为：

狉狏狀 ＝狉狏狓·ｃｏｓψ犿

狉狏犲 ＝－狉狏狓·ｓｉｎψ｛ 犿

（２３）

　　初始悬停状态下，反馈速度为零，ＰＩＤ控制器积分量为

零，生成的控制量狌狏狀、狌狏犲可近似表示为：

狌狏狀 ＝犽狆狉狏狀

狌狏犲 ＝犽狆狉｛ 狏犲

（２４）

式中，犽狆 为比例系数，将狌狏狀、狌狏犲转换到机体坐标系：

狌狆犻狋犮犺 ＝狌狏狀·ｃｏｓψ犿 －狌狏犲·ｓｉｎψ犿

狌狉狅犾犾 ＝狌狏狀·ｓｉｎψ犿 ＋狌狏犲·ｃｏｓψ｛ 犿

（２５）

　　由式 （２３）、式 （２４）、式 （２５）可得：

狌狆犻狋犮犺 ＝犽狆狉狏狓

狌狉狅犾犾 ＝｛ ０
（２６）

　　因此，无人机初期运动方向即为机头朝向。后续因速

度反馈以及控制器积分项作用，飞机的运动方向会逐渐收

敛并稳定与测量航向角ψ犿 方向。

算法利用初期阶段飞机运动方向与测量的航向角方向

的偏差即用于航向角罗差补偿。补偿算法具体操作流程图

如图７所示，并可分为以下几个步骤。

图７　航向角补偿算法流程图

步骤１：根据推算误差ρ犽－１和当前测量航向角ψ犿犽更新航

向角ψ犽。

ψ犽 ＝ψ犿犽－ρ犽－１ （２７）

　　步骤２：速度飞行模式下，仅操作遥控器Ｐｉｔｃｈ通道，

并根据误ψ犽进行控制分解。采集ＧＮＳＳ模块东向和北向的

实时速度狏犲犽和狏狀犽，计算ψ狏犽。

ψ狏犽 ＝－ａｒｃｔａｎ
狏犲犽
狏狀犽

（２８）

　　步骤３：计算无人机实际运动方向ψ狏犽与该时刻航向角

ψ犽的误差犲犽。

犲犽 ＝ψ狏犽－ψ犽 （２９）

　　步骤４：利用犲犽对航向角误差ρ进行更新，积分补偿系

数为犽ψ。

＾
ρ犽 ＝

＾
ρ犽－１＋犽ψ·犲犽 （３０）

　　测试时，人为给定航向角３０°的偏移量，为测试方便，

机头指向正北方向，经两次飞机前后运动，航向角误差ρ估

计结果如图８所示。图中可以发现航向角误差ρ可快速收敛

到３０°，验证了该在线航向角纠正方法的有效性。

（下转第２４４页）


