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基于 Ｍａｈｏｎｙ滤波算法的姿态解算与应用研究
徐恩松，陆文华，刘云飞，李宝磊，冯　旺
（上海工程技术大学 航空运输学院，上海 ２０１６２０）

摘　要：针对多旋翼无人机自驾仪在某一特定的飞行路径中，飞行控制系统中存在姿态信息的实时获取和精确解算误差较
大问题，文章介绍了四旋翼飞行器姿态解算常用四元数法姿态解算方法与互补滤波融合算法原理，并研究了影响姿态解算

的重要参数 （比例系数Ｋｐ）的最佳取值。通过对Ｍａｈｏｎｙ算法给予改进，最后在Ｍａｔｌａｂ仿真试验和ＭｉｓｓｉｏｎＰｌａｎｎｅｒ地面站
软件的测试下，比较不同的姿态解算结果，调试得出最佳的比例系数 Ｋｐ值，得到了更好的姿态解算结果。四旋翼飞行器
姿态信息的准确性直接影响飞行器的飞行控制效果，实验结果表明，Ｍａｈｏｎｙ自适应互补滤波算法滤波效果良好，可以有
效降低低成本ＩＵＭ系统的误差累加，可以在实际应用中得到较高的姿态精度，对飞行器的控制研究具有一定的参考价值与
指导意义。
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０　引　言

０．１　飞行姿态解算的概念
姿态解算的原理：用不同的坐标系表示同一个

确定的向量时，２个坐标系表示出的结果大小和方
向一定相同。但是因为２个坐标系的旋转矩阵存在
着误差，即使得当一个向量经过一个带有误差的旋

转矩阵后，在另一个坐标系中距理论值将出现一定

偏差。因此可通过此偏差来修正这个旋转矩阵。目

前，常见的姿态表示方法有欧拉角法、方向余弦法和

四元数法。其中，欧拉角法在求解姿态时存在奇点

（万向节死锁），不能用于全姿态解算；方向余弦可

用于全姿态的解算，但计算量大，也无法满足实时性

要求；四元数法，计算量小，无奇点且可以满足飞行

器运动过程中姿态的实时解算要求。

０．２　姿态解算算法
四旋翼无人机的飞行控制系统中，姿态信息的

实时获取和精确解算尤为关键［１］。目前常见的姿态

解算算法有梯度下降算法［２］、互补滤波算法［３］和卡

尔曼滤波算法［４］等。不同算法在不同情况下的解

算效果不同，本文主要研究基于 Ｍａｈｏｎｙ互补滤波
算法的姿态解算［３］，对２个坐标系相互转化时旋转
矩阵存在偏差进行修正，旋转矩阵的元素是四元数，

并于修正后给出了滤波的仿真结果分析。

１　四元数法姿态解算原理

１．１　四元数基本概念
四旋翼飞行器在飞行中的姿态角通过机体坐标

系与导航坐标系的转换来获得。四元数的姿态旋转

表示方法在实际运用过程中避免了欧拉角万向节死



锁问题，所以采用四元数方法表示姿态角，能够准确

快速地跟踪姿态角变化，又能减小解算过程中的计

算量，保证了姿态解算算法的
!

效率和高精度［４］。

四元数的表达式为：

ｑ＝ｑ０＋ｑ１ｉ＋ｑ２ｊ＋ｑ３ｋ，

∑
３

ｉ＝０
ｑ２ｉ＝１{ ．

（１）

其中，ｑ０为实数，在旋转中四元数表示以 ｑ１、
ｑ２、ｑ３为旋转轴旋转一定的角度，其范数为１，ｉ、ｊ、ｋ
为互相正交的单位向量。

飞行器的姿态角是机体坐标系 ｅ相对于导航
坐标系ｎ的方向关系。ＯＸｎＹｎＺｎ为导航坐标系，Ｘｎ、
Ｙｎ和Ｚｎ轴分别指向东、北和天向；机体坐标系为
ＯＸｅＹｅＺｅ，Ｘｅ轴沿机体横轴指向右，Ｙｅ轴沿机体纵
轴指向前，Ｚｅ轴垂直指向机体上方，构成右手坐标
系。旋转矩阵按照Ｚ－Ｘ－Ｙ的转动顺序，得到由导
航坐标系转到机体坐标系的变换矩阵为［５］：

Ｃｅｎ＝
ｃｏｓΦｃｏｓψ－ｓｉｎθｓｉｎΦｓｉｎψ ｃｏｓΦｓｉｎψ＋ｓｉｎθｓｉｎΦｃｏｓψ －ｃｏｓθｓｉｎΦ

－ｃｏｓθｓｉｎψ ｃｏｓθｃｏｓψ ｓｉｎθ
ｓｉｎΦｃｏｓψ＋ｓｉｎθｃｏｓΦｓｉｎψ ｓｉｎΦｓｉｎψ－ｓｉｎθｃｏｓΦｃｏｓψ ｃｏｓθｃｏｓ









Φ

，

（２）
将式（２）中的旋转矩阵用四元数表示为：

Ｃｅｎ＝

２ｑ２０－１＋ｑ
２
１ ２（ｑ１ｑ２＋ｑ０ｑ３） ２（ｑ１ｑ３－ｑ０ｑ２）

２（ｑ１ｑ２－ｑ０ｑ３） ２ｑ２０－１＋２ｑ
２
２ ２（ｑ２ｑ３＋ｑ０ｑ１）

２（ｑ１ｑ３＋ｑ０ｑ２） ２（ｑ２ｑ３－ｑ０ｑ１） ２ｑ２０－１＋２ｑ









２３

，

（３）
由于四元数的４个变量并不独立，对其单位化

处理后用来表示旋转矢量，即：

ｑ＝ ｑ
ｑ２０＋ｑ

２
１＋ｑ

２
２＋ｑ槡

２
３

， （４）

通过式（１）～（４）导出方向余弦矩阵与四元数
的关系表达式解算出姿态角度信息如式（５）所示：

ψ
θ









Φ

＝

－ａｒｃｔａｎ
２（ｑ１ｑ２－ｑ０ｑ３）
ｑ２０－ｑ

２
１＋ｑ

２
２－ｑ

２
３

ａｒｃｔａｎ２（ｑ２ｑ３＋ｑ０ｑ１）

－ａｒｃｔａｎ
２（ｑ１ｑ３－ｑ０ｑ２）
ｑ２０－ｑ

２
１－ｑ

２
２＋ｑ















２３

． （５）

１．２　飞行器姿态更新
显示陀螺仪测量机体坐标系下的角速度，由于

其动态特性较好，瞬时测得精度较高，可通过角速度

积分解算出姿态角。但陀螺仪存在温漂和噪声，单

独采用陀螺仪数据对姿态矩阵进行更新时，会产生

累积误差，因此需要其他传感器数据对姿态矩阵进

行修正，使其得到更准确的姿态信息。根据陀螺仪

数据得到四元数微分方程，即：

ｑ· ＝１２ｑ
!ωｅｅｎ， （６）

其中，ωｅｅｎ＝０＋ωｅｘｉ＋ωｅｙｊ＋ωｅｚｋ为机体坐标系
相对导航坐标系的角速度在机体坐标系上的四元

数，则式（６）可写为：

ｑ０
·

ｑ１
·

ｑ２
·

ｑ３















·

＝１２

０ －ωｅｘ －ωｅｙ －ωｅｚ
ωｅｘ ０ ωｅｚ －ωｅｙ
ωｅｙ －ωｅｚ ０ ωｅｘ
ωｅｚ ωｅｙ －ωｅｘ













０

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３

， （７）

其中，ωｅｘ表示绕俯仰轴角速度；ωｅｙ表示滚转
轴角速度；ωｅｚ表示绕航向轴角速度。

设在很小的时间段（Ｔ，Ｔ＋ΔＴ）内，ΔＴ为姿态
四元数更新时间间隔，ωｅｎｅ值不变。由陀螺仪输出
得到的迭代方程为［６］：

ｑω，Ｔ＝ｑ
!

ｅｓｔ，Ｔ－１＋ｑ
·

ω，ＴΔＴ， （８）

其中，ｑ!ｅｓｔ，Ｔ－１为加速度计和陀螺仪经数据融合
后更新的四元数。

一阶 Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔｔａ法求解四元数微分方程［７］，

可将其写为：

ｑＴ，Ｔ＋Δ( )Ｔ ＝ｑ( )Ｔ ＋ΔＴ
ｄｑ
ｄｔ， （９）

可推导得出：

ｑ０
．

ｑ１
．

ｑ２
．

ｑ３



















．

Ｔ＋ΔＴ

＝

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３

＋ΔＴ２

－ωｅｘｑ１－ωｅｙｑ２－ωｅｚｑ３
ωｅｘｑ０＋ωｅｙｑ２－ωｅｚｑ３
ωｅｙｑ０－ωｅｚｑ１＋ωｅｘｑ３
ωｅｚｑ０＋ωｅｙｑ１－ωｅｘｑ













２

．

（１０）

２　Ｍａｈｏｎｙ互补滤波融合算法

互补滤波融合算法可根据加速度计测量数据利

用梯度下降法得到最小误差四元数的微分，再通过

互补滤波算法与陀螺仪得出角速度微分四元数进行

融合，对融合后的姿态微分四元数进行积分，估算出

最优四元数。

经典互补滤波［８］利用陀螺仪和加速度计各自

在动态和静态上的优势，在频域上用加速度计测得

的准确瞬时值来弥补陀螺仪随时间积累所产生的漂

移误差，即分别加入低通和高通滤波器提高姿态解

算的精度［９］。互补滤波的关键在于系数 Ｋｐ的选

１８第５期 徐恩松，等：基于Ｍａｈｏｎｙ滤波算法的姿态解算与应用研究



择，经典低通环节阻带衰减较慢，不能满足四旋翼飞

行器在飞行中的高动态性，通过对 Ｍａｈｏｎｙ算法做
出改进，最后在 Ｍａｔｌａｂ仿真试验和 ＭｉｓｓｉｏｎＰｌａｎｎｅｒ
地面站软件［１０］的测试下，比较不同的姿态解算结

果，调试得出最佳的比例系数 Ｋｐ值，得到了更好的
姿态解算结果。

根据三轴加速度计的输出值求取俯仰角和滚转

角，拟用到如下数学公式：
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其中，Φ、θ、ψ分别表示机体的俯仰角、偏航角
和翻滚角，ｍｘ、ｍｙ、ｍｚ分别表示三轴磁力计的分量
数据。如果ψ＝０，那么机体坐标系与地理坐标系间
的转换矩阵为：
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（１２）
根据姿态角信息与电子罗盘的三轴磁力数据求

取计算偏航角［１１］所需的参数：
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（１３）
其中，Ｘｈ，Ｙｈ，Ｚｈ分别为机体水平姿态角为零

时，地磁场在机体坐标系ｘｎ，ｙｎ，ｚｎ的分量，此时可以
求得机体的航向角：
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， （１４）

所以有姿态角为：
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３　Ｍａｔｌａｂ姿态解算仿真实验

在实验前，研究将进行试验数据的获取，获取飞

行所需要的传感器的姿态角数据。首先 ＱＧＣ与
Ｐｉｘｈａｗｋ进行连接［１２］，并设置了多旋翼无人机的自

主飞行路径，然后在一段时间的飞行后，提取其飞行

数据，主要涉及其未修正前的传感器所测量的姿态

角信息，再将其保存在 Ｍａｔｌａｂ能够调用的 ｄａｔ数据
文件夹中［１３］。

这里，首先将特定路径 Ｐｉｘｈａｗｋ的飞行数据从
日志中提取出来，提取的数据是飞行器未经过

Ｍａｈｏｎｙ算法解算［１４］得到的的姿态角数据，Φ、θ、ψ
分别为机体的俯仰角、偏航角和翻滚角，然后将这些

数据以ｄａｔ的格式保存起来。将数据加载到已经封
装好的 Ｍａｈｏｎｙ源程序中，传入 Ｍａｔｌａｂ中进行仿真
实验［１５］。

实验中，先后更改了 ３次 Ｋｐ值，依次为 ０．６、
１．１、２，得到了 ３张效果图。分别如图 １～图 ３所
示。

图１　Ｋｐ值为０．６姿态角示意图
Ｆｉｇ．１　ＳｋｅｔｃｈｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｗｉｔｈＫｐｖａｌｕｅｏｆ０．６

图２　Ｋｐ值为１．１姿态角示意图
Ｆｉｇ．２　ＳｋｅｔｃｈｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｗｉｔｈＫｐｖａｌｕｅｏｆ１．１

２８ 智　能　计　算　机　与　应　用　　　　　 　 　　 　 　　　　　第９卷　



图３　Ｋｐ值为２姿态角示意图
Ｆｉｇ．３　ＳｋｅｔｃｈｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｗｉｔｈＫｐｖａｌｕｅｏｆ２

４　仿真实验与结果分析

比例系数反映了姿态结果中加速计测量值对姿

态结果的修正情况。Ｋｐ值越大说明加速度计的结
果对姿态解算的结果影响越大，又因为对高频震荡

非常敏感，这就有了结果中滚动角和俯仰角震荡频

率［１６］随着Ｋｐ值的增大而增大的情况。所以要不断
地进行试验，根据特定的场景确定最适合的 Ｋｐ值，
Ｋｐ值并不是越小越好，当Ｋｐ值越小时，陀螺仪对滤
波结果的影响就较大，就会产生一些低频的错误信

息。所以要综合考虑Ｋｐ与Ｋｉ的值的大小。
由图１～图 ３中可以得到，当 Ｋｐ值小于 １．１

时，虽然滤波滚动角和俯仰角有波动，但波动的频率

并不是特别大；当Ｋｐ值大于等于１．１时，滤波的航
向角波动很大；当Ｋｐ值为０．６～１．１之间，无人机自
主导航的精确度更佳。

５　结束语

本文阐述了四旋翼飞行器姿态解算常用四元数

法姿态解算方法与互补滤波融合算法原理，并研究

了影响姿态解算的重要参数（比例系数 Ｋｐ）的最佳
取值。通过对Ｍａｈｏｎｙ算法做出改进，最后在Ｍａｔｌａｂ
仿真试验和 ＭｉｓｓｉｏｎＰｌａｎｎｅｒ地面站软件的测试下，
比较不同的姿态解算结果，调试得出最佳的比例系

数Ｋｐ值，得到了更好的姿态解算结果。四旋翼飞
行器姿态信息的准确性直接影响飞行器的飞行控制

效果。实验结果表明，Ｍａｈｏｎｙ自适应互补滤波算法
滤波效果良好，可以有效降低低成本 ＩＵＭ系统的误
差累加，可以在实际应用中得到较高的姿态精度，对

飞行器的控制研究具有一定的参考价值与指导意

义。
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