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基于加速度修正模型的无人机姿态解算算法
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（西北工业大学 自动化学院， 陕西 西安　 ７１０１２９）

摘　 要：为提升动态环境下无人机导航系统姿态输出的精度，提出一种基于加速度修正模型的无人机

姿态解算算法。 建立加速度修正模型，求取估计非重力加速度和外部非重力加速度对加速度计输出

值进行修正，减弱动态环境下非重力加速度对姿态解算的影响；搭建基于卡尔曼滤波的姿态解算模

型，将修正加速度和磁力计解算的姿态角作为滤波模型的量测量，设计基于加速度修正模型姿态解算

算法。 实验结果表明，该算法可以减弱非重力加速度对姿态解算的干扰，避免无人机导航系统在动态

环境中输出姿态角发散的问题，提升动态环境下无人机导航系统姿态输出的精度和抗干扰能力。
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　 　 稳定的姿态角输出是无人机完成飞行任务的前

提［１］，局限于无人机的成本和体积，目前低成本无

人机采用由微机电系统（ｍｉｃｒｏ⁃ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｙｓ⁃
ｔｅｍ，ＭＥＭＳ） 传感器构成的导航系统获得姿态信

息［２］，由于低成本传感器性能的限制以及以互补滤

波为代表的常规姿态解算算法对非重力加速度的敏

感性［３］，动态环境下，无人机导航系统输出的姿态

角与实际的姿态角相比有很大误差。 因此，如何利

用低成本传感器，实现稳定可靠的姿态输出是无人

机导航领域的一个研究热点［４］。
针对导航系统中低成本传感器噪声较大和易受

干扰等问题，文献［５］使用方向余弦矩阵更新姿态，
根据陀螺仪和辅助传感器的噪声所处频段互补的特

点，应用互补滤波进行信息融合，提升系统的姿态和

测量精度，但文献［５］中的方法不适用于存在非重

力加速度的动态环境中。 文献［６］在互补滤波的基

础上，设计非重力加速度抑制函数，利用加速度计与

陀螺仪数据对非重力加速度进行抑制，该算法对非

重力加速度的抗干扰能力优于互补滤波，但并没有

对实现非重力加速度的精确估计。 文献［７］在水下

航行器中应用扩展卡尔曼滤波算法获得姿态信息，

分别采用了全球定位系统（ｇｌｏｂａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ，
ＧＰＳ）和多普勒计程仪（ｄｏｐｐｌｅｒ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｌｏｇ，ＤＶＬ）输
出的速度信息减弱非重力加速度对姿态解算的影

响，该算法在存在外部干扰的情况下可以准确估计

水下航行器的姿态和航向，但在无人机上还缺乏应

用案例。 文献［８］提出一种对非重力加速度自适应

估计与校正的方法，通过对非重力加速度建模，自适

应估计和校正干扰加速度，该算法能够在短时间保

持姿态估计的精度。 文献［９］利用 ＧＰＳ 和空速计的

速度信息对非重力加速度进行修正，然后通过 ２ 套

欧拉角之间的滞环转换，实现了全飞行状态下比较

精确的姿态表示，但由于 ＧＰＳ 和空速计更新频率较

低，导致动态环境下该系统输出姿态角的精度下降。
文献［１０］采用 ＧＰＳ 和惯性导航系统（ｉｎｅｒｔｉａｌ ｎａｖｉｇａ⁃
ｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ， ＩＮＳ ） 构 建 基 于 扩 展 卡 尔 曼 滤 波

（ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）的组合导航模型，为载

体提供实时的位置信息和姿态信息。 但该算法对

ＧＰＳ 精度和稳定性要求较高，通常需要使用成本较

高的差分 ＧＰＳ 来获得精度达到厘米级的位置信息，
低成本无人机导航系统中使用的单点 ＧＰＳ 精度较

低，且更新频率慢。 因此，在低成本无人机导航系统
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中，通过 ＧＰＳ ／ ＩＮＳ 组合导航算法获得的姿态角依然

存在较大误差。
本文针对动态环境下低成本无人机导航系统姿

态解算这一问题，提出一种基于加速度修正模型的

无人机姿态解算算法。 首先，建立加速度修正模型，
该模型通过求取估计非重力加速度和外部非重力加

速度，实现对非重力加速度的准确估计。 其次，由非

重力加速度获得修正加速度，减弱动态环境下非重

力加速度对姿态解算的影响。 然后，建立基于卡尔

曼滤波的姿态解算模型，将加速度修正值和磁力计

输出值计算的姿态角作为系统量测信息进行滤波解

算，抑制加速度计和陀螺仪中逐渐发散的累积误差

对姿态角解算结果的干扰，实现姿态的准确输出。
最后，利用固定翼无人机采集数据对本算法进行实

验验证。

１　 加速度修正模型

１．１　 模型结构

首先设定系统坐标系，选取“北－东－地”地理

坐标系为导航系，记为 ｎ 系，选取“前－右－下”坐标

系作为机体系，记为 ｂ 系。
建立加速度修正模型修正加速度计输出值，模

型结构如图 １ 所示。

图 １　 加速度修正模型结构图

如图 １ 所示，选取修正后的加速度计输出值 ｇａ

和机体系中重力加速度 ｇｇ 的差值作为卡尔曼滤波

器的量测量，滤波后得到姿态角误差和非重力加速

度误差，姿态角误差对坐标转换矩阵 Ｃｎ
ｂ 进行修正。

非重力加速度可以通过非重力加速度误差和 ＧＰＳ
速度 ２ 种途径获得。

将由滤波器估计的非重力加速度误差求得的非

重力加速度记为估计非重力加速度，由 ＧＰＳ 速度求

得的非重力加速度记为外部非重力加速度。 估计非

重力加速度与加速度计的更新频率相同，但只能在

短时间内保持稳定输出，误差的累积会导致估计非

重力加速度精度逐渐下降。 外部非重力加速度稳定

可靠，可以抑制估计非重力加速度误差累积对系统

姿态角解算结果的干扰，但外部非重力加速度输出

频率较低，不能及时修正加速度计输出值。 因此，本
文设计的加速度修正模型同时利用估计非重力加速

度和外部非重力加速度修正加速度计输出值。
１．２　 估计非重力加速度

选取姿态角误差，非重力加速度误差作为状态

量，系统状态量如下

Ｘε ＝ θε ａｂ
ε[ ]

Ｔ （１）

式中：姿态角误差为 θε ＝ θ εｘ θ εｙ θ εｚ[ ] ；非重力加

速度误差为 ａｂ
ε ＝ ａｂ

εｘ ａｂ
εｙ ａｂ

εｚ[ ] 。 系统的状态方程

可以表示为

Ｘε，ｋ ＝ Φｋ，ｋ－１Ｘε，ｋ－１ ＋ ｗｋ （２）
式中： Φｋ，ｋ－１ 表示状态转移矩阵；ｗｋ 为过程噪声。

在加速度修正模型中，非重力加速度误差和姿

态角误差在当前时刻的状态量中已经得到了修正。
相邻 ２ 个时刻的状态量不相关，状态转移矩阵可以

表示为 Φｋ，ｋ－１ ＝ ０６×６。 因此，卡尔曼滤波方程中的状

态一步预测方程和状态估计方程简化形式如下

Ｘ^ε，ｋ ／ ｋ－１ ＝ ０ （３）

Ｘ^ε，ｋ ＝ Ｘ^ε，ｋ ／ ｋ－１ ＋ Ｋｋ（Ｚε，ｋ － ＨｋＸ^ε，ｋ ／ ｋ－１） ＝ ＫｋＺε，ｋ

（４）
式中： Ｚε，ｋ 为当前时刻的量测信息；Ｈｋ 为量测矩阵；
Ｋｋ 为当前时刻的卡尔曼滤波增益阵。

将由加速度计原始值去除估计非重力加速度的

干扰后求得的修正加速度记为 ｇ^ｂ
ａ，ｋ ，即

ｇ^ｂ
ａ，ｋ ＝ － ｆｂｋ ＋ ａ^ｂ

ｋ－１ （５）
式中： ｆｂｋ 为加速度计原始值；ａ^ｂ

ｋ－１ 为估计非重力加

速度。
机体系中标准重力加速度 ｇ^ｂ

ｇ，ｋ 可以表示为

ｇ^ｂ
ｇ，ｋ ＝ Ｃ^ｂ

ｎ，ｋｇｎ （６）

式中： ｇｎ 表示导航系中的当地重力加速度；Ｃ^ｂ
ｎ，ｋ 表示

ｋ 时刻的导航系到机体系的坐标转换矩阵。
取 ｇ^ｂ

ａ，ｋ 和 ｇ^ｂ
ｇ，ｋ 的差值作为量测信息 Ｚε，ｋ ，即
Ｚε，ｋ ＝ ｇ^ｂ

ａ，ｋ － ｇ^ｂ
ｇ，ｋ （７）

通过上述推导，（７）式可以展开为如下形式

　 Ｚε，ｋ ＝ ｇ^ｂ
ａ，ｋ － ｇ^ｂ

ｇ，ｋ ＝ ΔＲ（ － θ^ε，ｋ） ｇ^ｂ
ｇ，ｋ ＋

６７１
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　 　 ａ^ｂ
ε，ｋ － ｖａ，ｋ － ｇ^ｂ

ｇ，ｋ ＝ （ ｇ^ｂ
ｇ，ｋ ×） θ^ε，ｋ ＋ ａ^ｂ

ε，ｋ － ｖａ，ｋ

（８）
式中，ΔＲ（ ） 表示小角度旋转矩阵。

系统量测方程可以表示为

Ｚε，ｋ ＝ Ｈε，ｋＸε，ｋ ＋ ｖε，ｋ ＝ Ｈε，ｋ

θε，ｋ

ａｂ
ε，ｋ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＋ ｖε，ｋ （９）

式中： ｖε，ｋ 为量测噪声；其方差记为 Ｒｋ；量测矩阵

Ｈε，ｋ 可以表示如下

Ｈε，ｋ ＝ ｇ^ｂ
ｇ，ｋ × Ｉ３×３[ ] （１０）

　 　 滤波增益阵

Ｐｋ ／ ｋ－１ ＝ Φｋ，ｋ－１Ｐｋ－１Φｋ，ｋ－１ ＋ Ｑｋ ＝ Ｑｋ （１１）
　 　 一步预测均方差

Ｋｋ ＝ Ｐｋ ／ ｋ－１ＨＴ
ε，ｋ（Ｈε，ｋＰｋ ／ ｋ－１ＨＴ

ε，ｋ ＋ Ｒｋ）
－１ （１２）

　 　 估计均方误差

Ｐｋ ＝ （Ｉ － ＫｋＨε，ｋ）Ｐｋ ／ ｋ－１ （１３）

　 　 在得到状态误差估计值 Ｘ^ε，ｋ 的基础上，利用姿

态角误差 θε，ｋ 更新的姿态转移矩阵 Ｃｎ
ｂ，ｋ 时刻的估

计非重力加速度 ａ^ｂ
ｋ 可以表示成如下形式

ａ^ｂ
ｋ ＝ ａ^ｂ

ｋ－１ － ａ^ｂ
ε，ｋ （１４）

１．３　 外部非重力加速度

外部非重力加速度由 ＧＰＳ 提供的速度信息求

得，通过外部非重力加速度对加速度计原始值进行

修正。
ＧＰＳ 输出信号的周期为 Ｔ２，加速度计输出信号

的周期为 Ｔ１，将 ｋ 时刻 ＧＰＳ 输出的 ｎ 系速度信息记

为 ｖｎ
ｇ，ｋ，则导航系中 ｋ 时刻对应的外部非重力加速度

ａｎ
ｇ，ｋ 为

ａｎ
ｇ，ｋ ＝ （ｖｎ

ｇ，ｋ － ｖｎ
ｇ，ｋ－１） ／ Ｔ２ （１５）

　 　 将外部非重力加速度 ａｎ
ｇ，ｋ 从 ｎ系转换到 ｂ 系中。

ａｂ
ｇ，ｋ ＝ Ｃｂ

ｎ，ｋａｎ
ｇ，ｋ （１６）

　 　 ＧＰＳ 的周期 Ｔ２ 与加速度计的周期 Ｔ１ 通常成倍

数关系，记为 Ｔ２ ＝ ｎＴ１。
对周期 Ｔ２ 内加速度原始值进行积分，以求取该

时间段内加速度计原始值的平均值。

ｆｂａ，ｋ ＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｆｂｎｋ＋ｉ·Ｔ１

ｎＴ１

＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｆｂｎｋ＋ｉ

ｎ
（１７）

　 　 通过上述推导，经过外部非重力加速度修正后

得到的修正加速度 ｇｂ
ｏ，ｋ 可以表示为

ｇｂ
ｏ，ｋ ＝ ｆｂａ，ｋ － ａｂ

ｇ，ｋ （１８）

２　 基于加速度修正模型的姿态解算
算法

２．１　 姿态解算模型

选取姿态角误差 θε，陀螺仪零偏误差 εｂ 作为姿

态角解算模型的滤波状态量。
Ｘ ＝ θε εｂ[ ] Ｔ （１９）

式中： θε ＝ θ εｘ θ εｙ θ εｚ[ ] ；εｂ ＝ ε ｂｘ ε ｂｙ ε ｂｚ[ ] 。
低成本无人机导航系统中，陀螺仪精度大于

０．１° ／ ｓ，由于陀螺仪精度过低，对地球自转信息不敏

感［７］。 因此可以将简化形式姿态误差方程应用在

姿态解算模型中，简化形式的姿态误差方程如下

θ̇ε ＝ － Ｃｎ
ｂ（εｂ ＋ ｗｂ

ｇ） （２０）
式中： Ｃｎ

ｂ 表示 ｂ 系到 ｎ 系的坐标转换矩阵；ｗｂ
ｇ 表示

陀螺仪常值白噪声。
通常情况下，陀螺常值漂移可用随机常数来

描述。
ε̇ｂ ＝ ０　 （ ｉ ＝ ｘ，ｙ，ｚ） （２１）

　 　 系统状态方程为

Ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（Ｘ（ ｔ）） ＋ ｗ（ ｔ） （２２）
式中： ｗ（ ｔ） ＝ （ － Ｃｎ

ｂｗｂ
ｇ） Ｔ ０１×３[ ]

Ｔ；ｆ（·） 是由（２０）
式和（２１） 式构成的线性函数。

对（２２） 式进行离散化处理，得到系统状态

方程。
Ｘｋ ＝ ｆ（Ｘｋ－１） ＋ Ｗｋ （２３）

　 　 将第一节中计算出的修正加速度记为 ｇ ，修正

加速度的取值表达式如下

ｇ ＝
ｇｂ
ａ，ｋ 　 ｔ ≠ ｎＴ２； （ｎ ∈ Ｎ∗）

ｇｂ
ｏ，ｋ 　 ｔ ＝ ｎＴ２； （ｎ ∈ Ｎ∗）{ （２４）

式中， ｔ 为陀螺仪角速率所对应的时间戳数值。
由修正加速度获得滚转角和俯仰角的方法如下

式

φ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｇｙ

ｇｚ

θ ＝ ａｒｃｓｉｎ
ｇｘ

ｇ２
ｘ ＋ ｇ２

ｙ ＋ ｇ２
ｚ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２５）

利用磁力计输出值 ｂ ＝ ｂｘ ｂｙ ｂｚ[ ] ，计算偏航角的

方法如下

ψ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｍｙ

ｍｘ
（２６）

式中

７７１
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ｍｘ ＝ ｂｘｃｏｓθ ＋ ｂｙｓｉｎθｓｉｎφ ＋ ｂｚｓｉｎθｃｏｓφ
ｍｙ ＝ ｂｙｃｏｓφ － ｂｚｓｉｎφ

{ （２７）

　 　 将由（２５）式和（２６）式获得的姿态角与由姿态

解算模型获得姿态角之间的差值作为量测量。 量测

方程形式如下

Ｚｋ ＝ ＨｋＸｋ ＋ ｖｋ （２８）
式中

Ｚｋ ＝

φｋ － φ^ｋ

θｋ － θ^ｋ

ψｋ － ψ^ｋ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

Ｈｋ ＝ Ｉ３×３ ０３×３[ ]

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２９）

２．２　 算法结构

基于加速度修正模型的姿态解算算法的结构框

图如图 ２ 所示。

图 ２　 基于加速度修正模型的姿态解算算法结构图

由图 ２ 可知，基于加速度修正模型的姿态解算

算法从陀螺仪中获得状态信息，利用修正重力加速

度 ｇ 和磁力计计算值 ｍ 获得量测姿态角，进而获得

量测信息，然后通过构建姿态解算模型进行卡尔曼

滤波。 滤波输出值包含陀螺仪零偏误差 εｂ 和姿态

角误差 θε ，陀螺仪零偏误差对陀螺仪输出值进行修

正，姿态角误差可以用来解算姿态角。

３　 实验与分析

３．１　 实验数据采集

实验数据通过搭载于固定翼无人机的 Ｅｌｌｉｐｓｅ⁃Ｎ
系统采集，Ｅｌｌｉｐｓｅ⁃Ｎ 系统集成了陀螺仪、加速度计、
磁力计和 ＧＰＳ，可以采集原始的陀螺仪、加速度计、
磁力计和 ＧＰＳ 速度信息。 同时，Ｅｌｌｉｐｓｅ⁃Ｎ 系统输出

的滚转角误差和俯仰角误差的均方根均小于 ０．２°，
偏航角误差均方根小于 ０．５°，因此该系统输出的姿

态数据可以作为姿态对比的参考基准。 ＧＰＳ 接收

机输出的速度精度为 ０．１ ｍ ／ ｓ，更新频率为 １０ Ｈｚ。

Ｅｌｌｉｐｓｅ⁃Ｎ惯性导航系统中的传感器参数如表 １
所示。

表 １　 Ｅｌｌｉｐｓｅ⁃Ｎ 传感器参数

传感器 测量范围 零偏稳定性 带宽 ／ Ｈｚ

陀螺仪 ±４５０ ° ／ ｓ ０．２ ° ／ ｓ ５０

加速度计 ±８ ｇ ５ ｍｇ ５０

磁力计 ±８ Ｇａｕｓｓ ０．５ ｍＧａｕｓｓ ５０

图 ３　 Ｅｌｌｉｐｓｅ⁃Ｎ 惯性导航系统

在固定翼无人机飞行过程中采集时长为 １０５ ｓ
的实验数据，该段时间内无人机起飞后盘旋飞行。
无人机初始滚转角为－２．６°，俯仰角为 ６．３°，偏航角

为 ２７６．８°。
３．２　 加速度修正模型的验证

选取时长为 ３ ｓ 的实验数据进行对比试验，验
证加速度修正模型的修正效果。 将加速度计输出原

始加速度的模值记为 Ｇ１，仅由外部非重力加速度修

正后的得到的加速度模值记为 Ｇ２，仅由估计非重力

加速度修正后得到的加速度模值记为 Ｇ３，最后将由

加速度修正模型获得的加速度模值记为 Ｇ４。 Ｇ１，
Ｇ２，Ｇ３ 和 Ｇ４ 同标准重力加速度的模值 Ｇ ｉｄｅａｌ进行对

比，对比曲线如图 ４ 所示：

图 ４　 重力加速度的模值对比图
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通过图 ４ 可以看出，加速度计原始模值 Ｇ１ 相对

标准重力加速度模值 Ｇ ｉｄｅａｌ偏差程度最大，波动范围

为 ８～１３ ｍ ／ ｓ２，说明非重力加速度不为 ０，无人机在

该段时间内做变加速运动。 比较 Ｇ２，Ｇ３ 和 Ｇ４ 的偏

离程度，由于 ＧＰＳ 更新频率低，Ｇ２ 数值跳变剧烈，Ｇ３

曲线在初始阶段与 Ｇ４ 曲线重合，但 Ｇ３ 的误差在 １ ｓ
后逐渐大于 １ ｍ ／ ｓ２，说明估计非重力加速度仅能在

短时间内修正非重力加速度的干扰，Ｇ４ 的偏离程度

最小，对非重力加速度估计最为准确。
表 ２　 加速度模值的统计特性

误差 Ｇ１ Ｇ２ Ｇ３ Ｇ４

ＭＡＥ １．５３８ ５ ０．３８９ ４ ０．３０３ １ ０．２２５ ２

ＲＭＳＥ １．８１２ ２ ０．５２６ ５ ０．４１４ ２ ０．２９５ ７

表 ２ 采用平均绝对误差（ｍｅａｎ ａｂｓｏｌｕｔｅ ｅｒｒｏｒ，
ＭＡＥ） 和 均 方 根 误 差 （ ｒｏｏｔ ｍｅａｎ ｓｑｕａｒｅｄ ｅｒｒｏｒ，
ＲＭＳＥ）来衡量观测值同真值之间的偏差，通过表 ２
可以看出，Ｇ４ 的 ＭＡＥ 值和 ＲＭＳＥ 值最小。

通过上述分析可知，包含外部非重力加速度和

估计非重力加速度的加速度修正模型可以有效还原

重力加速度，避免动态环境下非重力加速度对姿态

解算结果的干扰。
３．３　 基于加速度修正模型的姿态解算算法验证

选取时长为 １０５ ｓ 的实验数据对本文所设计的

基于加速度修正模型的无人机姿态解算算法进行验

证，并与参考姿态角进行对比。 参考姿态角记为

αｒｅｆ，本文所设计算法输出姿态角记为 αＰｒｏｐ。 加速度

计原始模值如图 ５ 所示，姿态角对比图如图 ６ 所示。
根据图 ５ 可以看出，该段时间内加速度计输出

模值与标准重力加速度数值偏差较大，即该段时间

内无人机做变加速运动，非重力加速度不为 ０。 观

察图 ６，所设计算法输出的滚转角和俯仰角与参考

滚转角和参考俯仰角之间误差小于 １°，偏航角与参

考偏航角之间误差小于 ２°。 说明在存在非重力加

速度干扰的动态环境中，本文所设计算法能够稳定

输出姿态角。

图 ５　 加速度计原始模值

图 ６　 姿态角对比图

３．４　 不同算法性能比较

采用文献［５］中的互补滤波算法和文献［１０］中
的基于 ＥＫＦ 的 ＧＰＳ ／ ＩＮＳ 组合导航算法，以及本文所

设计的基于加速度修正模型的姿态解算算法对同一

段时长为 ４０ ｓ 的实验数据进行对比实验，将互补滤

波算法的解算结果记为 αＣＦ，ＧＰＳ ／ ＩＮＳ 组合导航算

法的解算结果记为 αＥＫＦ，本文所设计算法的解算结

果仍记为 αＰｒｏｐ。 加速度计原始模值如图 ７ 所示，２
种算法输出的姿态角误差对比图如图 ８ 所示。

图 ７　 加速度计原始模值

由图 ７ 可以看出，该段时间内加速度计输出模

值与标准重力加速度数值偏差较大，即该段时间内

无人机做变加速运动，非重力加速度数值不为 ０。
观察图 ８，在存在非重力加速度干扰的情况下，基于
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加速度修正模型的无人机姿态解算算法的俯仰角误

差和滚转角误差均控制在 １ 以内，偏航角误差控制

在 ２ 以内。 互补滤波算法由于受到非重力加速度的

干扰，俯仰角和滚转角均逐渐发散。 同时，由于偏航

角量测值由俯仰角和滚转角计算获得，因此互补滤

波输出的偏航角误差值也呈现发散状态。 受限于

ＧＰＳ 速度的低精度和低频率，基于 ＥＫＦ 的组合导航

算法俯仰角误差和滚转角误差均大于 １ ，偏航角误

差峰值大于 ３。

图 ８　 姿态角误差对比图

　 　 根据表 ３ 中姿态角误差的统计特性，基于加速

度修正模型的无人机姿态解算算法的平方绝对误差

和均方根误差均小于互补滤波算法和基于 ＥＫＦ 的

组合导航算法的平方绝对误差和均方根误差，即所

设计算法性能优于互补滤波算法和基于 ＥＫＦ 的组

合导航算法，其姿态输出具有更高的精度。
表 ３　 姿态角误差的统计特性

算法 ＭＡＥ ＲＭＳＥ

ＣＦ
γ
θ
ψ

０．９２１ ９
０．５６３ ５
１．０４１ ０

１．５８７ ８
０．７２７ ５
１．２８２ ７

ＥＫＦ
γ
θ
ψ

０．３１７ １
０．４７６ １
１．３２３ ４

０．４１７ １
０．５７５ ４
１．５９９ ２

Ｐｒｏｐ
γ
θ
ψ

０．２２４ １
０．４６８ ５
０．７６６ ２

０．３００ ７
０．５４８ １
０．９３１ ５

４　 结　 论

本文针对低成本无人机导航系统中，非重力加

速度对姿态解算存在干扰的问题，提出基于加速度

修正模型的无人机姿态解算算法。 该算法首先利用

加速度计修正模型对加速度计输出值进行修正，避
免非重力加速度对姿态输出的干扰。 然后利用修正

加速度和磁力计构建基于卡尔曼滤波的姿态解算模

型，实现准确的姿态输出。 实验结果表明，该算法能

够有效提高低成本无人机导航系统姿态解算的精度

和抗干扰能力。
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