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基于 EKF 的地磁/陀螺信息融合姿态测量算法研究

张晓明， 陈   雷， 张莺莺， 檀   杰， 朱孟龙
(中北大学 仪器科学与动态测试教育部重点实验室，山西 太原 030051)

摘　要: 针对智能弹药机动飞行中仅利用地磁信息制导时无法实现全姿态角解算的问题，提出一种采用三轴陀螺仪

角速率信息辅助三轴磁传感器信息进行弹体姿态角解算的 EKF融合算法。算法利用磁传感器测量模型和四元数微

分方程建立观测方程和状态方程，并分别对非线性的系统进行线性化得到卡尔曼滤波方程。通过在高速飞行仿真转

台上进行半物理仿真试验，最终全姿态角的解算实现对地磁/陀螺信息的融合。经过对仿真信号的处理，在弹体俯仰

角±30°变化的情况下，该 EKF融合算法解算滚转角和俯仰角比传统单纯依靠地磁信息进行滚转角和俯仰角解算的

精度提高近一个数量级，并且解算偏航角误差在 1°以内。
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EKF attitude measurement algorithm based on geomagnetic/gyro information fusion
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Abstract:  To  solve  the  problem  that  the  full  attitude  angle  can't  be  calculated  only  by  using  geomagnetic
information  guidance  in  intelligent  ammunition  maneuvering  flight,  an  EKF  fusion  algorithm  using  tri-axis
gyro  angular  rate  information  to  assist  tri-axis  magnetic  sensor  information  is  presented  in  this  paper.  This
algorithm  is  adopted  to  establish  the  observation  equation  and  state  equation  by  using  the  magnetic  sensor
measurement  model  and quaternion differential  equation.  The nonlinear  system is  linearized and the Kalman
filter equation is obtained. The semi-physical simulation test is carried out on the high-speed flight simulation
turntable.  Finally,  the  full  attitude  angle  is  calculated  to  realize  the  fusion  of  geomagnetic/gyro  information.
After the processing of the opposite party's true signal, the EKF fusion algorithm calculates the roll angle and
pitch angle under the condition of the variation of projectile body's pitching angle 30 degree, which improves
the accuracy of the roll angle and pitch angle calculation by nearly an order of magnitude compared with the
traditional method of solely relying on geomagnetic information, and the accuracy of yawing angle is less than
1 degree.
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0    引　言

现代战争要求进攻武器具备精确打击能力和快

速响应能力，传统的常规弹药无法满足这种要求，

必须对常规弹药进行制导化改造，而改造的核心为

弹体姿态的准确测量。由于受常规弹药高旋转、高

冲击、小体积的应用环境限制，传统的弹载姿态测

量方案中，单一使用磁传感器无法实现全姿态角的

实时解算，并且其精度易受弹体俯仰方向变化和干

扰磁场的影响[1-2]。而常规组合导航算法计算量大，

数据更新率低，信息融合精度低，不能满足制导弹

药的实时性、可靠性和精度要求[3-5]。因此需要一种

高精度的信息融合姿态测试方案，以满足全姿态角

高精度实时解算和适应复杂的弹载环境要求。

对于上述问题，文献 [6]提出了由单轴陀螺和

三轴地磁传感器组合姿态测量方案，利用单轴陀螺

积分得到轴向滚转角，进而由滚转角结合地磁传感

器信息解算得到俯仰角和偏航角；该解算虽然方法

简单，但是滚转角初值不易获取，并且精度受到限

制。文献 [7]采用的方法由于基于实际弹道可以较

好匹配模版弹道，从而获得一些飞行特征参数，在

发射前将其装订供弹载飞行使用，发射后将弹道参

数与三轴磁传感器信息结合从而解算姿态角，最后

用一个扩展卡尔曼滤波器融合磁传感器和陀螺仪的

信息，提高解算精度和系统稳定性；这种方法在实

际弹道模型准确的情况下具有较高精度，但是其过

程复杂，实际弹道与匹配弹道总有偏差，而无法获

得较高的精度。文献 [8]采用权系数和卡尔曼滤波

算法对地磁/陀螺组合测姿中的仿真信号进行处理，

得到较好的结果，证明其算法的适用性；但卡尔曼

滤波算法是针对线性高斯的情况，仅用于线性系统

处理。以上方案分别从传感器组合、弹道匹配、算

法处理 3个方面对信息融合姿态进行了测试，但均

不能满足复杂弹载环境全姿态角实时解算要求。

本文提出一种基于 EKF的地磁/陀螺信息融合

姿态测量方法。利用三轴陀螺仪和三轴磁传感器对

弹体姿态角进行解算，避免了精度受限的问题且滚

转角易获取，利用 EKF将非线性方程线性化，进而

对仿真信号进行处理，避免了弹道匹配的偏差且可

以处理非线性系统。

1    基于 EKF 的地磁/陀螺信息融合姿态测

量算法设计

1.1    坐标系的定义及坐标系转换

Oxnynzn发射坐标系 如图 1所示。发射系原点

xnOyn Oxn

Ozn Oyn

位于载体上与载体固连，发射系不随载体转动。

与地理水平面重合， 轴水平指向发射方向，

轴垂直向下指向地心， 轴与之形成右手坐

标系。

Oxbybzb

Oxb Oyb

Oxb Ozb xbOyb

弹体坐标系 如图 1所示。弹体坐标系

与弹体固连，随弹体转动，其原点位于弹体质心。

轴与弹轴重合，方向指向弹轴前方， 轴垂直

于 轴方向向右，而 轴垂直于 平面向下。

φ θ γ

为了得到弹体的姿态角，需要研究发射坐标系

与载体坐标系之间的转换关系。载体坐标系固联在

载体上，当弹体在飞行时载体坐标系也会发生变

化，载体坐标系与发射坐标系之间的夹角就是弹体

运动的姿态角[9]。设 为偏航角， 为俯仰角， 为滚

转角，转换关系如图 2所示。

Oxnynzn

φ Ox1y1zn

Ox1y1zn θ Oxby1z1

Oxby1z1 γ

Oxbybzb

在图 2中，发射坐标系经三次变化即可得到载

体坐标系。在初始状态下，载体坐标系与发射坐标

系完全重合。第一次转动后，发射坐标系 绕

z轴旋转航向角 ，得到 ；第二次转动后，坐标

系 绕 y轴旋转俯仰角 ，得到 ；第三次

转动后，坐标系 绕 x轴旋转滚转角 ，得到

。
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图 1    坐标系的定义

z
b

x
b

y
b

y
n

z
n

x
n

O

x
1

y
1

z
1

转换1

转换2

转换3

θ
γ

γ
φ

φ
θ

 

图 2    坐标系的转换
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1.2    基于 EKF 的地磁/陀螺信息融合姿态测量

原理

ωx ωy

ωz

Hx Hy Hz

地磁/陀螺信息融合姿态测量原理如图 3所示，

其核心是设计一个扩展卡尔曼滤波器对姿态四元数

进行估计，最终再由姿态四元数换算得到姿态角。

首先依载体姿态角作为原始输入，由陀螺仪的测量

可以得到载体坐标系相对发射坐标系的三轴角速

率，再利用四元数微分方程得到姿态四元数信息。

图 3中的卡尔曼滤波器中，采用四元数微分方程作

为状态方程，以姿态四元数为系统观测量， 、 、

作为状态方程的输入量。姿态输入的另一个路径

是，直接由姿态角换行到姿态四元数，即系统状态

量，经地磁测量得到载体坐标系下的地磁三分量

、 、 ，以此作为对系统状态量的观测反馈到

EKF，系统观测方程以发射坐标系和载体坐标系下

的地磁三分量转化关系建立的。由于系统观测方程

是非线性的，因此采用扩展卡尔曼滤波器进行迭代

估计。

1.3    地磁 /陀螺信息融合的扩展卡尔曼滤波器

设计

1.3.1    基于四元数的地磁姿态测量原理

地磁传感器的测量值是地磁场在载体坐标系下

Hb
m =
[

Hx Hy Hz
]T

Hn
e =
[

Hn
x Hn

y Hn
z
]T的三分量 ，它与地磁场在发

射坐标下三分量 可以通过姿

态矩阵进行转换，即有：

Hb
m = Cb

n Hn
e (1)

Cb
n其中 是从地理坐标系到弹体坐标系的转换矩

阵，即：

Cb
n=

[ cosφcosθ cosθ sinφ −sinθ
cosφsinθ sinγ− cosγ sinφ cosφcosγ+ sinγ sinθ sinφ cosθ sinγ
sinφsinγ+ cosφsinθcosγ cosγ sinφsinθ− cosφsinγ cosγcosθ

]
(2)

Cb
n由于转换矩阵 线性相关，因此利用纯地磁信

息无法完成全姿态解算，必须由其他传感器辅助给

出其中一个姿态角，才能利用地磁信息得到另外两

个姿态角[10]。

用四元数代替姿态角表示从地理坐标系到弹体

坐标系的转换矩阵[11]，有：Hx
Hy

Hz

 =
 q2

0+q2
1−q2

2+q2
3 2(q1q2+q0q3) 2(q1q3−q0q2)

2(q1q2−q0q3) q2
0−q2

1+q2
2−q2

3 2(q2q3+q0q1)
2(q1q3+q0q2) 2(q2q3−q0q1) q2

0−q2
1−q2

2+q2
3



Hn

x

Hn
y

Hn
z

 (3)

1.3.2    基于四元数的陀螺姿态测量原理

根据载体坐标系和发射坐标系的定义，可以得

到描述角速率和角位置关系的四元数微分方程：
q̇0
q̇1
q̇2
q̇3

 = 1
2


0 −ωx −ωy −ωz
ωx 0 ωz −ωy
ωy −ωz 0 ωx
ωz ωy −ωx 0



q0
q1
q2
q3

 (4)

式（4）可以转化为：

Q̇ =
1
2

M∗(ωb
nb)Q (5)

Q(t) =
[

q0(t) q1(t) q2(t) q3(t)
]T

取 ，则式（5）

所示方程连续，求解齐次线性方程解为：

Q(tk+1) = e
1
2

r tk+1
tk

M∗(ωb
nb)dtQ(tk) (6)

将其离散化，假设一个周期内的陀螺仪的角速

度为一固定值，令：

∆Θ (k)=
w tk+1

tk
M∗(ωb

nb)dt≈


0 −∆θx −∆θy −∆θz
∆θx 0 ∆θz −∆θy
∆θy −∆θz 0 ∆θx
∆θz ∆θy −∆θx 0


(7)

则得到四元数离散化的齐次线性方程解为：

Qk+1 = e
1
2∆Θ(k)Qk (8)

已知载体初始四元数和任何时刻下陀螺仪的输

陀螺仪测量姿态输入

四元数微分
方程

EKF

ωx、ωy、ωz

地磁测量

姿态角到姿态
四元数的转换

Hx、Hy、Hz
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图 3    地磁/陀螺信息融合姿态测量原理图
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出角速度数据，就能求得更新后的四元数。

1.3.3    EKF状态方程和观测方程的建立

以姿态四元数 Q为状态量，建立如下的状态方

程为：

x (k+1) = e
1
2∆Θ(k)x (k)+ v (k) (9)

x (k) =
[

q0(k) q1(k) q2(k) q3(k)
]T

v (k)其中 ， 为均

值为零的高斯白噪声，其协方差为：

E
{
ν(k)νT(k)

}
= M (10)

以式（3）所示的磁传感器四元数姿态测量模型

建立观测方程。因为式（3）是非线性，因此建立非

线性系统观测方程为：
y(k) = gk(x(k))+ n(k) (11)

其中：

gk(x(k)) =


Hn

x(q2
0+q2

1−q2
2+q2

3)+2Hn
y (q1q2+q0q3)+2Hn

z (q1q3−q0q2)

2Hn
x(q1q2−q0q3)+Hn

y (q2
0−q2

1+q2
2−q2

3)+2Hn
z (q2q3+q0q1)

2Hn
x(q1q3+q0q2)+2Hn

y (q2q3−q0q1)+Hn
z (q2

0−q2
1−q2

2+q2
3)

 (12)

n(k)为均值为零的高斯白噪声，其协方差为：

E
{
n(k)nT(k)

}
= N (13)

从而得到如下形式的非线性系统模型为：{
x (k) = e

1
2∆Θ(k)x (k)+ v (k)

y(k) = gk(x(k))+ n(k)
(14)

v (k) n(k)其中 、 互不相关。对于这种模型形式的过

程，采用扩展Kalman滤波器（EKF）。在扩展Kalman
滤波器中，状态更新方程式基于非线性模型，误差

协方差矩阵的更新则基于式（4）的 Taylor级数展开[12]。

状态的预报为：

x̂ (k+1|k) = e
1
2∆Θ(k)x (k) (15)

协方差的更新需要每步都计算 Jacobian矩阵，

进一步计算 Jacobian矩阵：

F (k) = e
1
2∆Θ(k) (16)

G (k+1) =
∂gk (x)
∂x

∣∣∣x=x̂(k+1|k ) (17)

P (k+1)

K (k+1)

随后，协方差矩阵 的更新方程和增益矩

阵 的计算可写成：

P− (k+1) = F (k) P (k) FT (k)+M (k) (18)

K (k+1) =P− (k+1)G (k+1)
[
G (k+1) P− (k+1)

GT (k+1)+N (k+1)
]−1

(19)

P (k+1) = [I−K (k+1)G (k+1)] P− (k+1) (20)

状态估计是利用真实非线性关系进行校正的，

写成：
x̂ (k+1|k+1) =x̂ (k+1|k)+K (k+1)

[
y (k+1)−

gk+1 (x̂ (k+1|k))
]

(21)

根据式（21），最后得出状态四元数估计值，根

据四元数与姿态转换矩阵的关系求得载体的姿态

角为：


φ = arctan

2(q0q1+q2q3)
q02−q12−q22+q32

θ = arcsin[2(q0q2−q1q3)]

γ = arctan
2(q0q3+q1q2)

q02+q12−q22−q32

(22)

2    试验验证

2.1    计算机仿真

θ0

φ θ

依据弹道质心运动学方程和弹丸绕质心转动的

运动学方程，由于质心运动分析可以忽略其他星球

对制导弹的影响，导弹仅仅受到地球引力作用，不

考虑地球自转及其绕太阳的公转，并且认为地球为

一个质量分布均匀的圆球体，因此导弹轨迹可以简

化，不影响炮弹运动要求的精度[13]。设定初始条件，

t=0时，弹丸初速 v0=870 m/s，弹道初始倾角 =7.5°，
即可计算得到弹丸飞行过程的速度三分量，进一步

解算出弹丸任意时刻的偏航角 和俯仰角 为：
φ = −arctan

vz
vx

θ = arctan
vy√

v2
x + v2

z

(23)

此外弹体轴向变化根据实际某型号弹设定参

数，将其积分得到滚转角的姿态信息。理想姿态角

的变化曲线如图 4所示，由姿态角生成的仿真三轴

磁场值和三轴陀螺如图 5和图 6所示。

根据生成的三轴磁场信息和三轴陀螺信息运

用 EKF融合算法对其信息融合进行偏航角、俯仰

角、滚转角的计算，并且与地磁解算的俯仰角和滚

转角对比，得到如图 7~图 9所示误差曲线。

根据图 7~图 9对于导弹飞行模型仿真结果显

示，制导弹飞行 60 s落地，全程导弹轴向正转，无反转。

对比 EKF融合算法和纯地磁解算算法，EKF解算

滚转角的误差均值为 0.113 3°，标准差为 0.058 5°，
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而纯地磁解算滚转角的误差标准差为−3.377 6°，标
准差为 2.129 5°；所以 EKF融合算法的滚转角解算

精度提高一个数量级以上，此外纯地磁解算滚转角

误差最大为−9.158°，而 EKF算法的滚转角误差在

最后阶段最大仅为 0.267 1°，滚转角解算精度较

高。此外 EKF解算俯仰角的误差均值为−0.253 6°，
标准差为 0.104 2°，纯地磁解算俯仰角的误差均值

为 0.174 4°，标准差为 0.365 2°，所以 EKF融合算法

的噪声水平降低约 1/3，在 57.5 s地磁解算俯仰角误

差最大达到 2.013°，而 EKF解算俯仰角误差均不超

过−0.6°。纯地磁无法解算偏航角，而 EKF解算偏

航角的误差均值为 0.276 7°，标准差为 0.171 7°，全
程最大不超过 1°，解算偏航角精度较高。此融合算

法不仅可以解算弹载 3个姿态角，弥补了地磁传感

器滚转角、俯仰角测量受偏航影响的缺陷，而且解

算得到的姿态角均具有较高的精度和较低的噪声

水平。

2.2    半物理试验验证

把集成了 HMC1043地磁传感器、ITG-3701陀

螺仪（两个传感器的测量精度均在 1 mV以内）的系
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图 4    理论姿态角曲线
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图 5    三轴磁场仿真曲线
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图 6    三轴陀螺仿真曲线
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图 7    融合算法解算偏航角误差曲线
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30sin(2πt)

统捷联安装于转台上（见图 10），在转台的零点位置

上（内框、中框、外框均为转台零位）预先装载地磁

场初始三分量，上电内框在 1 s内加速到 5 r/s，外框

在 1 s内转动到 30°，之后内框以 5 r/s的速度转动，

中框和外框均按照 的规律运动，此阶段

20 s，实验全程共 21 s。以三轴高速飞行仿真转台

的反馈信息为基准信号，每组试验后分别对试验数

据进行读取、保存、处理，通过转台反馈数据对比

EKF融合算法和纯地磁解算姿态角的精度，误差如

图 11、图 12和图 13所示。

由图 11可以看出，EKF解算滚转角相比于纯

地磁解算滚转角，精度得到明显改善，抗偏航和俯

仰扰动能力提升，机动性较好。具体比较数据如

表 1所示。

由表 1可得，EKF解算滚转角相比于纯地磁解

算滚转角精度提高一个数量级以上，且标准差也减

小为原来的 1/10左右，噪声水平提高近一个数量级。

此外，由图 12可以得出纯地磁解算俯仰角和

EFK解算俯仰角均值相差不多，但从标准差和最大

偏差来看，融合算法的俯仰角精度提高一个数量级

以上，如表 2所示。

从图 13可以得出，EKF解算偏航角的误差均

值为 0.280 7°，标准差为 0.222 8°，误差均在 1°以
内，进一步证明了 EKF对于偏航角解算的准确度，

可以融合地磁和陀螺信息实现全姿态角高精度

解算。

 

图 10    飞行仿真转台试验
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图 11    半物理试验滚转角误差曲线
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图 8    仿真试验俯仰角误差曲线
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图 9    仿真试验滚转角误差曲线
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3    结束语

本文提出一种基于 EKF的简单、高效、实时

性、自适应的地磁/陀螺信息融合姿态测量方法。得

到主要结论为：1）方法解算精度比地磁解算的滚转

角和俯仰角提高一个数量级以上，而偏航角的解算

误差在 1°以内；2）采用信息融合后，外界干扰和全

姿态机动的情况对解算精度影响较小，且解算姿态

角误差较为稳定，变化幅度更小。

参考文献
赵鑫炉. 基于 MARG传感器的车辆姿态测量系统设计 [D].
太原:中北大学, 2014.

[1]

韩艳. 制导炮弹飞行姿态的陀螺/磁阻传感器组合测量方法

研究 [D]. 南京: 南京理工大学, 2010.
[2]

鲍亚琪, 陈国光, 吴坤, 等. 基于磁强计和 MEMS陀螺的弹

箭全姿态探测 [J]. 兵工学报, 2008, 29(10): 1227-1231.
[3]

赵鑫炉, 张晓明, 龙达峰, 等. 旋转弹用滚转角磁测系统设计

[J]. 传感技术学报, 2013, 26(9): 1309-1313.
[4]

龙达峰, 刘俊, 张晓明, 等. 高速旋转弹载体干扰磁场补偿算

法 [J]. 弹箭与制导学报, 2016, 36(2): 151-156.
[5]

曹红松, 冯顺山, 赵捍东, 等. 地磁陀螺组合弹药姿态探测技

术研究 [J]. 弹箭与制导学报, 2006, 26(3): 142-145.
[6]

王嘉雨. 地磁/陀螺信息融合的姿态解算算法研究 [D]. 太原:
中北大学, 2015

[7]

马秀丽. 基于磁阻/陀螺组合测量弹体飞行姿态的数据融合

方法研究 [D]. 南京：南京理工大学, 2012.
[8]

代刚, 李枚, 苏伟, 等. 自旋导弹捷联式陀螺/地磁姿态测量

方法 [J]. 中国惯性技术学报, 2010, 18(6): 702-705.
[9]

刘凯, 梁晓庚. 基于陀螺仪和磁强计的姿态解算方法研究

[J]. 计算机仿真, 2014(5): 39-41.
[10]

赵鑫炉, 张晓明, 白渚铨, 等. 基于磁阻传感器的航姿测量系

统罗差补偿技术研究 [J]. 传感技术学报, 2013(11): 1504-
1507.

[11]

GRANDVALLET B, ZEMOUCHE A, BOUTAYEB M, et al.
Real-time  attitude-independent  three-axis  magnetometer
calibration  for  spinning  projectiles:  A  sliding  window
approach[J].  IEEE  Transactions  on  Control  Systems
Technology, 2013, 22(1): 255-264.

[12]

JULIER S J,UHLMANN J K ,DURRANT - WHYTE H F . A
new  method  of  the  nonlinear  transformation  of  means  and
covariance in filters and estimation[J]. IEEE Transactions on
Automatic Control, 2000, 45(3): 477-428.

[13]

(编辑:李刚)

0 5 10 15 20 25

−0.2

−0.1
0

0.1

0.2

时间/s

误
差

/(
°)

(a) 扩展卡尔曼滤波

0 5 10 15 20 25
−5

0

5

时间/s

误
差

/(
°)

(b) 纯地磁解算
 

图 12    半物理试验俯仰角误差曲线
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图 13    半物理试验偏航角误差曲线

 

表 1     解算滚转角数据对比分析
(°)

方法 误差均值 标准差 最大偏差

纯地磁解算滚转角 0.388 4 0.670 4 2.77

EKF解算滚转角 0.012 1 0.077 1 0.2  

 

表 2     解算俯仰角数据对比分析
(°)

方法 标准差 最大偏差

纯磁解算俯仰角 1.910 9 4.126

EKF解算俯仰角 0.062 9 0.2    
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