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运动加速度抑制的偏振光/MIMU组合导航
SHKF姿态解算

金仁成， 裴 森， 周梓健， 刘 忱， 张 然*

（大连理工大学  辽宁省微纳米技术及系统重点实验室，辽宁  大连  116024）

摘要：针对无人机受大运动加速度影响时，组合导航中加速度计输出信息关于有效重力加速度的占比减少，偏振光传感

器会产生抖动现象，对姿态角求解模型的准确建立进行研究。首先，引入偏振光传感器组合导航，介绍了偏振光导航的

定向原理。然后，以双矢量高斯牛顿法和 Sage-Husa Kalman （SHKF）算法构建级联式航姿解算算法，在多传感器的基础

上观测无人机的姿态信息。最后，在分析运动加速度影响下加速度计测量结果准确性的基础上，提出信任因子解决运动

加速度对姿态解算的影响，该算法可以抑制高速运动的无人机体产生的运动加速度产生的影响。为了验证该算法的可

行性，基于偏振光/微型惯性测量单元（Miniature Inertial Measurement Unit，MIMU）组合导航平台进行实验，结果表明静

态和动态环境中所提出算法相较于 PI，EKF 算法有 30% 左右的提升，运动加速度影响下抑制了由于非重力加速度的加

入导致的姿态偏移。提高了无人机在运动加速度下的情况下的姿态解算精度，保证了无人机的正常飞行。
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Abstract： The study examines the accurate establishment of an attitude angle calculation model for UAVs 
influenced by large motion accelerations.  Accelerometer output shows a decreased proportion of effective 
gravity acceleration information， while polarization sensors exhibit jitter.  First， polarization sensor inte⁃
grated navigation was introduced， along with the orientation principle of polarization navigation.  Then， a 
cascaded attitude solution algorithm was built using the double-vector Gauss-Newton method and the 
SHKF （Sage-Husa Kalman） algorithm.  This algorithm observed UAV attitude information based on mul⁃
tiple sensors.  Next， based on analyzing the accuracy of accelerometer measurements under motion acceler⁃
ation， a trust factor was proposed to mitigate the impact of motion acceleration on attitude calculation.  
This algorithm could suppress the effects of motion acceleration generated by high-speed UAV bodies.  To 
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verify this algorithm's feasibility， experiments were conducted on a polarization/MIMU （Micro Inertial 
Measurement Unit） integrated navigation platform.  Results indicate a 30% improvement over PI and 
EKF algorithms in static and dynamic environments.  The algorithm suppressed attitude deviation caused 
by non-gravity acceleration under motion acceleration influence.  It improved the accuracy of attitude calcu⁃
lation under motion acceleration， ensuring normal UAV flight.
Key words： polarized-light sensor； motion acceleration suppression； attitude determination； UAV； inte⁃

grated navigation

1 引  言

随着微机电系统（Micro Electro Mechanical 
System，MEMS）的不断发展，惯性系统［1］因其微

小体型和低成本等优势，广泛应用于航空航天、

民用和军事［2-4］等领域。然而，由于陀螺仪本身的

特性导致其测量结果随时间推移而累积误差［5］，

常与磁力计和 GPS（Global Positioning System）

联合使用，加速度计用于补偿横滚角和俯仰角，

磁力计用于补偿航向角偏差。但磁力计和 GPS
容易受到自身电路和外界磁场干扰，从而影响测

量的准确性，在特定场所中不太适用［6］。因此，组

合导航的高精度和强鲁棒性成为无人机组合导

航发展的重要研究目标。借鉴生物学研究成果，

研究焦点逐渐转向仿生学导航领域［7-8］。

Dupeyroux J 等人利用紫外偏振光进行探测

并进行模拟沙蚁归巢行为验证，结果表明在晴朗

天气下整个过程中的航向角具有良好效果［9］。褚

金奎团队首先在国内开启了大气偏振光的研究，

自主研发多种型号的偏振光传感器，并成功进行

无人船等不同平台的实验，验证了偏振光导航的

可行性和鲁棒性［10］。偏振光导航在机器人等二维

平台导航中得到了应用，但在三维导航应用中仍

存在问题：目前导航常为卡尔曼滤波器［11］的多传

感器融合定向，其迭代过程中存在大量的高维矩

阵运算，无人机获取姿态信息的实时性难以保证。

针对以上问题，学者们提出多种姿态解算算

法。文献［12］利用多源 IMU和粒子滤波的方法针

对陀螺仪误差累积问题进行补偿，但没有考虑到

运动加速度对姿态求解误差变大的问题，同时未

考虑到实际环境噪声对数据融合算法的影响［12］。

文献［13］针对加速度计高频噪声设置自适应 PI控
制器改进 Mahony 算法消除非重力加速度的噪声

影响，但仍未对运动加速度进行抑制处理［13］。

国内外已有的多传感器姿态解算方法大多

在常规条件下表现良好，但在高动态运动条件

下，因加速度计数据误差问题，解算精度有所下

降。本文针对这一问题设计了加速度抑制器，使

其在高动态条件下能够保持解算精度，避免解算

结果发散。在数据融合方面，偏振光导航的误差

模型容易受天气影响无法建立准确的量测噪声，

使得姿态解算失去最优估计。本文采用 Sage-

Husa 自适应滤波在量测数据进行估计的同时，利

用当前时刻的新息信息对噪声进行估计修正，提

高系统的航姿精度，该算法能实时对噪声进行估

计和修正。

2 偏振光定向原理及姿态角求解

载体坐标系（b 系）选择“前右下”坐标系，导

航坐标系（n 系）选择“北东地”坐标系，偏振光传

感器坐标系为 m 系，以此来描述实验平台的姿态

描述与偏振光的定向原理。

2. 1　基于四元数的姿态描述

四元数法［14-15］是一种复数形式的超复数，能

够有效解决欧拉角法中可能出现的万向锁问题，

并避免了方向余弦法中参数过多且运算复杂的

情况。

定 义 四 元 数 q= [ q0，ρ] T
，q0 为 标 量 ，

ρ=[ q1，q2，q3 ]T 为三维矢量。

四元数描述姿态角：
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γ = arctan
2 ( )q0 q1 + q2 q3

1 - 2( q2
1 + q2

2 )
θ = arcsin ( 2( q0 q2 - q3 q1 ) )

ψ = arctan
2 ( )q0 q3 + q1 q2

1 - 2( q2
2 + q2

3 )

， （1）

其中：γ 是横滚角，θ 是俯仰角，ψ 是航向角。
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2. 2　偏振光传感器定向原理

无偏的太阳光在传播过程中与空气中的粒子

会发生散射、反射等作用，从而产生偏振光。根据

Rayleigh 偏振光散射模型［16］，任意时刻天空中的

某一点的偏振矢量 E始终垂直于太阳矢量 OS 和

观测矢量 OZm所构成的平面，形成一个稳定的大

气偏振矢量模型。偏振光传感器可以识别大气中

的偏振信息进行定向。原理图如图 1所示。

太阳在天空中的位置由太阳高度角 h s 和太

阳方位角 αs 描述：

   
ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

hs = arcsin ( sin φ sin δ + cos φ cos δ cos τ )

αs = arccos ( )sin δ - sin hs sin φ
cos hs cos φ

，（2）

其中：φ 为地理纬度，δ 为太阳赤纬，τ 为太阳时

角。太阳矢量 OS 在导航坐标系（n 系）下的投

影为：

     an
s =[ cos hs sin αs cos hs cos αs sin hs ]T. （3）
根据散射模型通过坐标变换求得传感器坐

标系（m 系）下的理论最大偏振矢量：

am
p =[ am

l ×] C m
b C b

n (q) an
s， （4）

其中：[am
l × ]为传感器方向矢量 Z的反对称矩

阵；C m
b 和 C b

n 分别表示 b 系到 m 系、n 系到 b 系的

坐标变换。

偏振光传感器测得的实际偏振角度为 φ，则

m 系中最大偏振矢量可以表示为：

am
p =[ cos φ sin φ 0 ]T. （5）

通过偏振光传感器可以测量无人机的航向

角，与惯性导航数据融合可以得到精准的姿态

角，本文采用双矢量高斯牛顿法与 Sage-Husa 自

适应卡尔曼滤波构建的级联式滤波算法。

3 运动加速度抑制的级联式航姿滤

波算法

在无人机姿态角的测量过程中，陀螺仪得到

的姿态信息具有较快的响应频率，但其输出的姿

态角信息是通过积分求得，结果会随时间推移产

生误差累积导致出现积分漂移，难以长时间准确

测量。为了提高测量精度，采用加速度计和偏振

光传感器进行误差修正和运动加速度抑制。

本文设计了基于运动加速度抑制的高斯牛

顿法和 Sage-Husa 自适应滤波级联解算方法。基

于加速度和偏振光双矢量姿态更新，并且将获取

到的四元数信息作为自适应滤波器的观测信息

进行修正。在数据融合阶段，调整信任因子解算

准确的加速度参量从而正确建立双矢量参数。

流程图如图 2 所示，将分别介绍所提算法的两大

部分。

3. 1　基于双矢量的高斯牛顿算法

无人机处于稳定状态时，加速度计测量的是

当地真实的重力加速度，并通过坐标系转移解算

出无人机的俯仰角和横滚角，无法提供准确的航

向角信息。本文通过偏振光传感器测量航向角，

并结合惯性导航可以解算出无人机的全姿态

信息。

首先，将 n 系坐标系下的重力加速度矢量经

过归一化处理后转换到 b 系：

g b = Q b
n ⊗ g n ⊗ (Q b

n) ∗
， （6）

其中：g n 表示导航坐标系下理论的重力加速度，

Q b
n ⊗ ( ) ⊗ (Q b

n) ∗
表示 n 系到 b 系的旋转因子。通

过归一化的加速度计测量值与式（6）联立，构建

出加速度误差矢量：

图 1　偏振光导航定向原理图

Fig. 1　Polarized light navigation directional principle diagram

图 2　级联式航姿滤波流程图

Fig. 2　Cascade attitude filtering flowchart
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f (Q b
n，ab )= g b - ab =
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ú2( q1 q3 - q0 q2 )- ab
x

2( q2 q3 + q0 q1 )- ab
y

2( 0. 5 - q2
1 - q2

2 )- ab
z

，

（7）
其中：g b 是 b 系下的理论重力加速度矢量，ab 为加

速度计测量值。根据瑞利散射模型，转换到 b 系

下的理论偏振光强度矢量：

E b
p =[ ab

l ×] [Q b
n ⊗ E n

s ⊗ (Q b
n) ∗ ]， （8）

其中：[ab
l × ]是偏振光传感器在 b 系下视线方向

的反对称矩阵，E n
S 为 n 系下理论偏振光强度矢

量。偏振光传感器的测量值与公式（8）联合，构

造出偏振光误差矢量：

f (Q b
n，P b )= E b

p - P b =
é
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ê

ê

ê
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ê

ê
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û
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ú2E n
sx ( q1 q2 - q0 q3 )- E n

sy ( 1 - 2( q2
3 + q2

1 ) )+ 2E n
sz ( q2 q3 + q0 q1 )- P b

x

E n
sx ( 1 - 2( q2

3 + q2
2 ) )+ 2E n

sy ( q1 q2 + q0 q3 )+ 2E n
sz ( q1 q3 - q0 q2 )- P b

y

0
. （9）

因此联立公式（7）和公式（9）可以构造出双

误差矢量。采用高斯牛顿法寻找极小值，根据非

线性最小二乘法构造函数：

F (Q )= 1
2 f (Q )T f (Q ). （10）

显然目标函数大于零，若 K 时刻迭代值是

Q k，则可以在迭代值附近展开二阶泰勒公式：

F (Q )≈ F (Q k )+ ∇F (Q k )T (Q- Q k )+
1
2 (Q- Q k )T H (Q k ) (Q- Q k )， （11）

其中：∇F (Q k )为梯度向量，H (Q k )为黑塞矩阵。

由于黑塞矩阵高阶项难以计算，本文使用高斯牛

顿法逼近二阶项信息，得到新的梯度向量和黑塞

矩阵：

∇F (Q k )= 2J (Q k )T f (Q k )， （12）
H (Q k )= 2J (Q k )T J (Q k ). （13）

在Q k 处理进行求导，得出：

∇F (Q k )+ H (Q k ) (Q- Q k )= 0. （14）
所以高斯牛顿法得到的迭代公式为：

Q k + 1 = Q k - μ [ J (Q k )T J (Q k ) ]-1 J (Q k )T f (Q k )，
（15）

其中：μ 是搜索步长，J (Q k )是双误差矢量的雅可

比矩阵。通过上述迭代公式，可以利用上一时刻

的四元数信息以及双传感器的数据来获得当前

时刻的姿态信息。

3. 2　Sage-Husa自适应滤波算法

Kalman 滤波是公认最适合且应用最广的组

合导航算法［17-18］，但由于加速度计和偏振光传感

器的噪声难以衡量，使得常规 Kalman 算法失去

敛散性。而 Sage-Husa 自适应 Klaman 滤波在量

测数据进行估计的同时，利用当前时刻的新息信

息对噪声进行估计修正，提高系统的航姿精度。

建立组合导航的离散线性系统的数学建模：

{X k =Φ k，k - 1X k - 1 +W k - 1

Z k = H kX k + V k

， （16）

其中：Φ k，k - 1 为状态转移矩阵，H k 为量测矩阵，

W k - 1 和 V k 分别表示过程噪声和量测噪声，且二

者是互不相关的零均值白噪声。

本文的预测信息由陀螺仪四元数微分方程

提供，利用一阶泰勒展开得到线性化的状态转移

矩阵，系统矩阵如式（17）所示：

Φ k，k - 1 =
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ú1 - Tωx

2 - Tωy

2 - Tωz

2
Tωx

2 1 Tωz

2 - Tωy

2
Tωy

2 - Tωz

2 1 Tωx

2
Tωz

2
Tωy

2 - Tωx

2 1

，（17）

其 中 ：T 为 k - 1 到 k 时 刻 的 时 间 差 ，

[ωx ωy ωz ]表示陀螺仪的三轴输出。

利用加速度计和偏振光传感器联合导航得

到的四元数作为算法中的量测信息，由于预测信

息与量测信息是两种测量方法得到的四元数，因

此量测矩阵是四维常系数矩阵：

Z k =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú1 0 0 0
0 1 0 0
0 0 1 0
0 0 0 1

X k + V k. （18）

Sage-Husa 自适应 Kalman 滤波算法一个周

期的更新过程：

（1） 状态一步预测：

X̂ k，k - 1 =Φ k，k - 1 X̂ k - 1 + q̂ k， （19）
其中：X̂ k - 1 为系统变量在 k 时刻的预测值，q̂ k 表示

过程噪声，反映模型中的不确定性。

（2） 新息序列更新：

Z͂ k = Z k - H kX k，k - 1 - r̂k， （20）

3280



第  22 期 金仁成，等：运动加速度抑制的偏振光/MIMU 组合导航 SHKF 姿态解算

式中，Z͂ k 为新息信息，表示当前时刻的观测值与

上一时刻对当前时刻的预测值之差，r̂k 表示观测

噪声，反映观测过程中的不确定性。

（3） 状态一步预测矩阵更新：

P k，k - 1 =Φ k，k - 1 P k - 1ΦT
k，k - 1 + Q̂ k - 1， （21）

其中：P k，k - 1 为系统状态预测协方差矩阵，Q̂ k - 1 表

示过程噪声协方差矩阵，表示过程噪声的方差和

协方差。

（4） 增益矩阵更新：

K k = P k，k - 1H T
k [H k P k，k - 1H T

k + R̂ k ]-1
，（22）

其中：K k 为增益矩阵，其由 P k，k - 1 与量测噪声矩阵

确定。

（5） 姿态角状态估计：

X̂ k = X̂ k，k - 1 + K k Z͂ k. （23）
由公式（22）可知，通过调整增益矩阵的大小

来调整状态预测和量测新息信息的可信度。

（6） 状态估计矩阵更新：

P k = [ Ι- K kH k ] P k，k - 1. （24）
（7） 极大后验噪声估计：

r̂k = (1 - 1
k ) r̂k - 1 + 1

k ( Z k - H k X̂ k，k - 1)，（25）

R̂ k = (1 - 1
k ) R̂ k - 1 + 1

k ( Z͂ k Z͂ T
k - H k P k，k - 1H T

k ).
（26）

虽然理论上在多传感器融合过程中可以实

现过程噪声和量测噪声的估计，但实际应用中无

法在二者都未知时将其分离。因本系统的过程

噪声在前期进行了零漂校正，量测噪声由外部环

境引起，有不确定性。因此，本系统对量测噪声

进行估计。算法中 Sage-Husa 自适应部分如图 3
所示。

3. 3　运动加速度抑制处理

在上述算法中，加速度误差矢量通过公式

（6）旋转矩阵将导航坐标系下的重力加速度转换

到载体坐标系并与加速度计测量值作差，因此系

统中加速度计的测量值理论只包括重力加速度，

但在无人机运动过程中会产生运动加速度，造成

加速度计测量的数据存在非重力从而干扰双矢

量模型的构建，降低姿态角的解算精度。所以需

要将非重力加速度分离处理，如果运动加速度过

大需要降低系统对加速度计的依赖程度，即减少

加速度计对陀螺仪的补偿部分。所以无人机的

运动加速度越大，算法对加速度计的信任程度

越低。

定义第 k 时刻前 N 个采样点运动加速度得到

平均模长：

ā k =
∑

i = k - N

k - 1

(  a i - g )

N
. （27）

则运动加速度的信任因子为：

λk = ε
ε + ā2

k

， （28）

其中：λk 为运动加速度信任因子，ε 为信任因子的

可调参数。

式（27）表明运动加速度的平均值与加速度

的信任因子呈负相关。正如图 4 所示，运动加速

度越大，算法对加速度计测量结果的依赖度越

低，本文 ε 取值为 0. 1，以减小运动加速度对姿态

解算的影响，又避免了过早抑制运动加速度，从

而减少加速度计在姿态解算过程中的作用，ε 的
取值可以按照实际加速度进行更改。偏振光传

图 3　Sage-Husa 自适应滤波流程图

Fig. 3　Sage-Husa adaptive filtering flowchart

图 4　加速度大小与信任因子分布

Fig. 4　Distribution of acceleration magnitudes and trust 
factors
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感器在高速情况下同样会受到干扰，此参数可以

同步用于调节偏振光传感器的信任程度，因此可

直接在高斯牛顿法进行更改。

运动加速度抑制的四元数更新公式为：

Q k + 1 = Q k - μλk [ J (Q k )T J (Q k ) ]-1 J (Q k )T f (Q k ).
（29）

运动加速度抑制的双矢量高斯牛顿滤波算

法框图如图 5 所示。

4 实验验证与结果分析

为了验证上述算法的有效性，在飞控平台上

进行实验，如图 6 所示。本实验采用开源 Lisa/M
飞控板，惯性导航采用六轴运动跟踪传感器

MPU6000。固定翼飞控系统架构图如图 7 所示。

实验分为静态实验、动态实验和运动加速度影响

下的无人机姿态解算精度的实验和仿真分析。

4. 1　静态实验与分析

实验地点为大连理工大学主校区知方楼前

平台（121. 516 021°E，38. 881 012°N），太阳的高

度角为 5. 56°，方位角为 60. 03°，测量无人机在静

止状态下姿态角。

将实验平台静置一段时间，采集传感器数据，

分别对互补滤波、扩展卡尔曼滤波和本文算法进行

运动加速度下姿态角的求解。结果如图 8所示。

图 5　运动加速度抑制的高斯牛顿滤波流程图

Fig. 5　Flow chart of Gaussian Newton filtering for motion acceleration suppression

图 6　固定翼飞控实验平台

Fig. 6　Fixed wing flight control experimental platform

图 7　固定翼飞控系统架构图

Fig. 7　Fixed wing flight control system architecture dia⁃
gram
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根据表 1 数据分析，本文提出的 SHKF 算法

相较于经典的 PI，EKF 算法均有更小的平均误差

与标准差，测量结果更接近实际情况下的静态角

度，抗干扰能力更强，姿态解算精度更高。对比

上述解算结果，发现 SHKF 算法相比于 PI算法和

EKF 算法姿态角精度都有明显提升，其中，横滚

角分别提升了 32. 6%，30. 7%，俯仰角分别提升

了 61. 8%，31. 7%，航向角分别提升了 67. 3%，

31. 7%。

4. 2　动态实验与分析

为了验证动态实验下无人机的姿态解算性

能，将实验平台分别绕 X 轴、Y 轴和 Z 轴转动，实

验条件与静态实验相同。实验平台搭载的磁力

计/惯导组合导航具有可靠的动态精度，因此将

其作为参考值，可得到图 9 的结果。

由于转动角度过大无法观察到姿态角的误

差，因此作姿态角的偏差图，如图 10 所示。同时

针对图中误差进行分析，如表 2 所示。

分析结果可以看出本文提出的算法可以将

误差控制在±5°，提高了动态情况下的姿态解算

精度。对比上述解算结果，发现 SHKF 算法相比

于 PI 算法和 EKF 算法姿态角精度都有明显提

升，其中，横滚角分别提升了 30. 8%，15. 7%，俯

仰角分别提升了 18. 0%，27. 7%，航向角分别提

升了 36. 7%，25. 8%。

图 8　静态实验姿态解算

Fig. 8　Attitude calculation in static experimental

表 1　静态实验姿态角评估

Tab. 1　Static experimental attitude angle evaluation（°）

算法

PI

EKF

SHKF

指标

MAE
STD
MAE
STD
MAE
STD

横滚角

0. 028 5
0. 035 0
0. 027 7
0. 033 0
0. 019 2
0. 023 9

俯仰角

0. 056 5
0. 065 4
0. 043 9
0. 038 6
0. 018 5
0. 023 1

航向角

0. 038 0
0. 045 7
0. 016 9
0. 021 8
0. 014 5
0. 018 4

表 2　动态实验姿态角评估

Tab. 2　Dynamic experimental attitude angle evaluation（°）

算法

PI

EKF

SHKF

指标

MAE
STD
MAE
STD
MAE
STD

横滚角

0. 809 8
1. 341 0
0. 664 8
0. 951 3
0. 560 5
0. 811 3

俯仰角

0. 896 5
1. 367 0
0. 714 0
0. 974 9
0. 567 6
0. 750 9

航向角

2. 940 4
2. 959 0
3. 337 6
3. 155 0
2. 412 2
1. 899 0

图 9　动态实验姿态解算

Fig. 9　Attitude calculation in dynamic experimental
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4. 3　运动加速度下实验仿真与分析

由于无人机在实际飞行过程中存在复杂的

运动，其中加减速最为常见。考虑到长时间加

减速运动可能会损坏实验设备，并且危害实验

人员的安全，本文在静态实验的实验数据基础

上，在 100 s 时逐渐增加加速度 X 轴方向上 2 m/
s²的加速度，并保持 100 s，再逐渐减小加速度。

为了更好地模拟无人机真实飞行情况下的加速

度变化，在加速度线性变化期间额外增加了静

止状态下噪声的两倍，并且在加速度等于 2 m/s²
时增加静止状态下噪声的一倍。以此模拟加速

度运动状态下无人机的姿态控制，仅进行仿真

分析。运动过程中模拟加速度计的三轴输出如

下图所示。

为了验证本文所提算法的有效性，分别对互

补滤波、扩展卡尔曼滤波和本文算法进行运动加

速度下姿态角的求解，参考值为理论姿态角 0°。
结果如图 12 所示。

此外，为了模拟更多情况下无人机运行的情

况，还设计了一个加速度正弦变化的仿真。在该

仿真中，加速度在 X 轴方向上以正弦函数形式变

化，最大加速度值为 2 m/s²。这种正弦变化的加

速度模拟了无人机在实际飞行过程中遇到的周

期性加速和减速情况，在加速度变化期间额外增

加了静止状态下噪声的两倍以此来模拟无人机

运行震荡的影响。通过这种设计，能够更加全面

地分析无人机在不同加速度变化模式下的姿态

控制和稳定性。模拟加速度计的三轴输出如图

图 10　动态实验姿态角偏差

Fig. 10　Attitude error results in dynamic experiment

图 11　逐渐变化加速度的加速度计三轴输出

Fig. 11　Accelerometer three-axis output under gradually changing acceleration

图 12　逐渐变化加速度影响下的姿态解算

Fig. 12　Attitude solution under gradually changing acceleration
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13 所示。

分别对互补滤波、扩展卡尔曼滤波和本文算

法进行周期性加速和减速情况下姿态角的求解。

结果如图 14 所示。

由姿态测量结果可知，运动加速度影响下的

三维姿态角有着不同程度的偏移。本文提出的

算法首先估计前 N 个时刻的运动加速度，其次通

过根据量测噪声估计器自适应调整对量测信息

进行补偿修正。故本文提出的改进算法表现出

运动加速度影响下的航姿解算能力，提高了姿态

解算的鲁棒性。在运动加速度影响下测量了 X

轴加速度对三维姿态的影响，横滚角的提升约为

30%，俯仰角和航向角则有效抑制了运动加速度

对姿态解算的影响。

5 结  论

本文根据无人机姿态解算精度高、抗干扰的要

求，提出了运动加速度抑制的级联式姿态解算算

法，并介绍了基于双矢量高斯牛顿法和 SHKF自适

应滤波算法流程。然后研究了基于信任因子调节

的运动加速度抑制器的实现原理。通过偏振光/
MIMU 组合导航实验平台进行导航实验，结果验

证了本文设计的级联式自适应滤波算法性能。对

运动加速度影响下的姿态解算进行分析，运动加速

度抑制的 SHKF算法表现出更强的解算精度，并且

有明显的抑制效果。实验结果证明：静态实验下本

文所提算法求解的姿态角相较于 PI，EKF 提升了

30% 左右，运动加速度影响下对 X轴加速度不敏感

的横滚角提升了 30%，俯仰角和航向角则明显改

善了运动加速度对姿态求解的影响。但本文仍有

一些值得改进的地方，本文的实验是在晴朗无云的

条件下进行，以保证偏振光传感器的准确测量，在

多云天气下表现欠佳，后续可以考虑复杂天气下大

气偏振分布的建模与信息提取。另一方面，在未来

的研究中结合动态权重调整的方法，进一步优化加

速度数据的处理，增强系统的鲁棒性。
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