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利用实际飞行数据插值的 ＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航仿真轨迹发生器

刘　科，吴文启，唐康华，文　坤
（国防科技大学 智能科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对ＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航仿真中捷联惯导系统陀螺、加速度计信号高精度模拟问题，提出基于实
际飞行数据插值的动态轨迹解析生成仿真算法。对转换到地心惯性坐标系中的载体姿态、位置和重力场数

据进行关于时间的样条函数插值，得到载体坐标系下陀螺角速率、角增量以及加速度计比力积分增量的高精

度分段解析表达式。使生成的陀螺、加速度计信号符合载体运动学和动力学特性，反映杆臂效应影响，同时

与经事后处理的实测ＧＮＳＳ伪距、伪距率等数据特征保持一致。提出四元数约束插值算法，其可满足四元数
解析插值时范数为１的约束限制条件。基于某实际无人机飞行数据，验证了所提算法的有效性，其完全满足
组合导航动态仿真精度要求。该算法也适用于其他高精度高动态导航系统和刚体运动控制仿真中的角运

动、线运动传感器信号模拟。
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　　利用信号模拟器进行科学研究、系统测试和
性能评估是目前广泛使用的方法，具有低成本、高

效、快速的特点。而在对捷联惯导系统、惯性／卫
星组合导航系统的研究和实验中，也离不开轨迹

发生器的研究和应用。

国内外对此做了大量细致的研究，可分为以

下几类：①基于载体运动学方程的典型轨迹拼接，

其中最经典的轨迹发生器当属美国空军航空电子

实验室的 ＰＲＯＦＧＥＮ［１］。ＰＲＯＦＧＥＮ能够支持四
种基本的航迹仿真生成：垂直转弯、水平转弯、正

弦航向变化和直线飞行。类似地，文献［２－４］将
几种飞行轨迹（如直航、转弯、爬升和俯冲等）或

水下航行器的运动轨迹（如直航、转弯和爬潜等）

进行拼接，在此基础上产生比力、角速度信号，计
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算相应的姿态、速度和位置。此类方法虽然能实

现一定的惯性导航和组合导航仿真测试功能，但

所生成轨迹与载体线运动、角运动实际情况还存

在较大差别。②基于载体动力学方程计算飞行仿
真条件下的比力、角速度信号。文献［５］在建立
六自由度飞机非线性动力学模型基础上，实现了

预定航迹多模态的飞行仿真；文献［６］基于飞行
器六自由度模型进行轨迹生成，轨迹的运动由飞

行控制系统实现。此类方法所生成轨迹与载体线

运动、角运动实际情况的接近程度取决于动力学

模型的准确度。③基于组合导航实际实验数据和
捷联惯性导航数值解算方程。文献［７］在当地水
平地理坐标系下，对 ＧＰＳ／ＳＩＮＳ组合导航卡尔曼
滤波得到的１００Ｈｚ欧拉角姿态、速度和位置输出
进行插值，得到２００Ｈｚ频率下离散时间点的等效
转动矢量、速度和位置，并通过捷联惯性导航数值

解算算法的逆运算，得到角增量和比力积分增量。

该方法不能对捷联惯性导航数值解算算法本身进

行仿真验证。此外，由于没有角速率及其一阶导

数的仿真数据，也无法对杆臂效应进行模拟。

本文针对ＧＰＳ／ＩＮＳ组合导航仿真中，捷联惯
导系统陀螺、加速度计信号高精度模拟问题，提出

了新的基于实际飞行数据插值的 ＧＰＳ／ＩＮＳ组合
导航动态轨迹解析生成仿真算法。根据无人机实

际飞行数据，经事后滤波处理和坐标转换，得到地

球惯性坐标系 （ＥａｒｔｈＣｅｎｔｅｒｅｄＩｎｅｒｔｉａｌｆｒａｍｅ，
ＥＣＩ）下与实测飞行过程中卫星伪距、伪距变化率
数据一致的１Ｈｚ频率的位置信息和速度信息。
实际飞行数据中１Ｈｚ频率的飞机 ＧＰＳ／ＩＮＳ组合
导航姿态信息虽然不是载体真实姿态，但基本反

映了飞机实际姿态变化的运动学特性。由于所生

成的陀螺、加速度计信号是时间的分段解析函数，

因此不仅可以对杆臂效应进行模拟，而且可以对

不同解算频率、不同机械编排的捷联惯性导航数

值解算算法进行一定的比较和验证。

１　陀螺角增量解析生成算法

１．１　姿态四元数约束插值

对姿态四元数进行插值的难点在于四元数范

数需要满足约束条件：

ｑ（ｔ）２＝ｑ２０（ｔ）＋ｑ
２
１（ｔ）＋ｑ

２
２（ｔ）＋ｑ

２
３（ｔ）＝１

１
２
ｄ
ｄｔ（ｑ（ｔ）

２）＝ｑ０（ｔ）ｑ０（ｔ）＋ｑ１（ｔ）ｑ１（ｔ）＋

ｑ２（ｔ）ｑ２（ｔ）＋ｑ３（ｔ）ｑ３（ｔ）










＝０

（１）

对于实际飞行航迹中载体相对于ＥＣＩ坐标系
的四元数姿态数据，以１ｓ时间间隔进行三次样
条函数插值，并对插值多项式求一阶导数，得到

珓ｑｉ（ｔ）和 珓ｑ
·
ｉ（ｔ），其中 ｉ＝０，１，２，３。根据式（１）的

约束条件，对四元数及其导数的样条插值多项式

进行修正，在插值点ｔｋ时刻有：

ｑｉ（ｔｋ）＝
珓ｑｉ（ｔｋ）
珘ｑ（ｔｋ）

，ｉ＝０，１，２，３ （２）

ｑｉ（ｔｋ）＝
珓ｑ
·
ｉ（ｔｋ）· 珘ｑ（ｔｋ） －珓ｑｉ（ｔｋ）·

ｄ
ｄｔ（珘ｑ（ｔｋ））

珘ｑ（ｔｋ）
２

（３）
其中，

ｄ
ｄｔ（珘ｑ（ｔｋ））＝

珓ｑ０（ｔｋ）珓ｑ
·
０（ｔｋ）＋珓ｑ１（ｔｋ）珓ｑ

·
１（ｔｋ）＋珓ｑ２（ｔｋ）珓ｑ

·
２（ｔｋ）＋珓ｑ３（ｔｋ）珓ｑ

·
３（ｔｋ）

珘ｑ（ｔｋ）

（４）
四元数各分量的三次样条多项式形式为：

珓ｑｉ（ｔ）＝ａｉｔ
３＋ｂｉｔ

２＋ｃｉｔ＋ｄｉ （５）
对于整个飞行航迹，ｔ的取值可达几千秒或

更长。当计算角增量和比力积分增量时，角速率、

加速度和重力加速度的样条多项式中ｔ的高次会
放大参数ａｉ、ｂｉ、ｃｉ末位因四舍五入引入的误差，
且较大的时间值也不利于解析积分的求解。为减

小时间增大带来的误差影响，将四元数三次样条

多项式由［ｔｋ，ｔｋ＋１］转换到［０，Ｔ］区间。
根据转换前后四元数及其导数不变的原则，

在［０，Ｔ］区间内，重新计算相关参数，写成矩阵的
形式有：

０３ ０２ ０１ １
３×０２ ２×０ １ ０
Ｔ３ Ｔ２ Ｔ １
３×Ｔ２ ２×Ｔ













１ ０

·

ａｉ，ｋ
ｂｉ，ｋ
ｃｉ，ｋ
ｄｉ，













ｋ

＝

ｑｉ（ｔｋ）

ｑｉ（ｔｋ）

ｑｉ（ｔｋ＋１）

ｑｉ（ｔｋ＋１













）

（６）
则可得到各个［０，Ｔ］区间四元数各分量的插值样
条多项式：

珋ｑｉ，ｋ（ｔ）＝ａｉ，ｋｔ
３＋ｂｉ，ｋｔ

２＋ｃｉ，ｋｔ＋ｄｉ，ｋ （７）

１．２　解析积分求解载体系中陀螺角增量

根据样条插值误差界的相关理论，得到的各

个［０，Ｔ］区间四元数样条多项式在非插值点仍不
满足范数为１的约束条件，因此在计算陀螺角速
率、角增量时也需要对四元数范数进行修正，将角

速率视为标量为０的四元数，有：

·３３１·
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ωｂｉｂ，ｋ（ｔ）＝２［０３×１ Ｉ３×３］ｑｋ（ｔ）ｑｋ（ｔ）

＝２［０３×１ Ｉ３×３］
珔ｑｋ（ｔ）
珔ｑｋ（ｔ( )）



ｄｄｔ
珔ｑｋ（ｔ）
珔ｑｋ（ｔ( )）

＝ ２
珋ｑｋ（ｔ）

２

－珋ｑ１，ｋ（ｔ） 珋ｑ０，ｋ（ｔ） 珋ｑ３，ｋ（ｔ） －珋ｑ２，ｋ（ｔ）

－珋ｑ２，ｋ（ｔ）－珋ｑ３，ｋ（ｔ） 珋ｑ０，ｋ（ｔ） 珋ｑ１，ｋ（ｔ）

－珋ｑ３，ｋ（ｔ） 珋ｑ２，ｋ（ｔ） －珋ｑ１，ｋ（ｔ） 珋ｑ０，ｋ（ｔ









）
·

　

珋ｑ
·
０，ｋ（ｔ）

珋ｑ
·
１，ｋ（ｔ）

珋ｑ
·
２，ｋ（ｔ）

珋ｑ
·
３，ｋ（ｔ















）

（８）

为便于解析积分，根据精度要求，可对式（８）
中的分式进行泰勒近似展开，取不同项数，采用一

阶近似，有：

１
珔ｑｋ（ｔ）

２≈１－（珔ｑｋ（ｔ）
２－１）＝２－ 珔ｑｋ（ｔ）

２

（９）
其近似误差为：

δｋｋ（ｔ）＝
１

珔ｑｋ（ｔ）
２－２＋ 珔ｑｋ（ｔ）

２ （１０）

或采用二阶近似，有：

１
珔ｑｋ（ｔ）

２＝１－（珔ｑｋ（ｔ）
２－１）＋（珔ｑｋ（ｔ）

２－１）２

≈３－３珔ｑｋ（ｔ）
２＋ 珔ｑｋ（ｔ）

４ （１１）
其近似误差为：

δｋｋ（ｔ）＝
１

珔ｑｋ（ｔ）
２－３＋３珔ｑｋ（ｔ）

２－ 珔ｑｋ（ｔ）
４

（１２）
将式（９）或式（１１）代入式（８），根据式（１３）

的角速率解析积分与式（１４）的角增量求差公式，
可得相应的载体系ｂ中 ΔＴ时间间隔内的陀螺角
增量理论值。

θｋ（ｔ）＝∫
ｔ

０
ωｂｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ （１３）

Δθｋ，ｊ＋１ ＝Δθｋ（ｔｊ＋１）＝θｋ（ｔｊ＋ΔＴ）－θｋ（ｔｊ）

（１４）
求解载体系中陀螺角增量解析积分算法误

差为：

δΔθｋ，ｊ＋１≈∫
ｔｊ＋１

ｔｊ
δｋｋ（ｔ）ω

ｂ
ｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ （１５）

其相当于等效标度因数误差。

２　加速度计比力积分增量解析生成算法

２．１　位置速度插值与载体系中加速度解析积分

对１ＨｚＥＣＩ坐标系下位置、速度信息进行插

值，得到位置的三次样条解析多项式和速度的二

次样条解析多项式以及加速度的一次样条多项

式。同样，为避免时间增大带来的误差影响，用类

似式（６）的方法，将位置速度样条多项式由［ｔｋ，
ｔｋ＋１］转换到［０，Ｔ］区间，得到各个［０，Ｔ］区间样
条多项式ｒｉｉｂ，ｋ（ｔ）、ｖ

ｉ
ｉｂ，ｋ（ｔ）和ａ

ｉ
ｉｂ，ｋ（ｔ）。得载体系 ｂ

中的加速度解析积分式为：

ｕｂｉｂ，ｋ（ｔ）＝∫
ｔ

０
ａｂｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ＝∫

ｔ

０
Ｃｂｉ，ｋ（ｔ）ａ

ｉ
ｉｂ，ｋｄｔ

（１６）
式中，Ｃｂｉ，ｋ（ｔ）可根据与四元数的转换关系求得：

Ｃｂｉ，ｋ（ｔ）＝
１

珔ｑｋ（ｔ）
２
珚Ｃｂｉ，ｋ（ｔ）

＝ １
珔ｑｋ（ｔ）

２

珋ｃ１１，ｋ（ｔ） 珋ｃ２１，ｋ（ｔ） 珋ｃ３１，ｋ（ｔ）

珋ｃ１２，ｋ（ｔ） 珋ｃ２２，ｋ（ｔ） 珋ｃ３２，ｋ（ｔ）

珋ｃ１３，ｋ（ｔ） 珋ｃ２３，ｋ（ｔ） 珋ｃ３３，ｋ（ｔ









）

（１７）

式（１７）中，珋ｃｉｊ，ｋ（ｔ）是四元数珔ｑｋ（ｔ）的函数，根
据精 度 要 求 选 择 式 （９） 或 式 （１１） 计 算
１／‖珔ｑｋ（ｔ）‖

２的解析多项式。

２．２　重力插值与载体系中重力解析积分

根据重力计算公式［８－９］，由 ＥＣＩ系下的位置
值得到离散的重力值。根据位置数据求飞行航迹

中重力值的三次样条函数，同样为减小时间增大

带来的误差影响，一次样条多项式由［ｔｋ，ｔｋ＋１］转
换到［０，Ｔ］区间，得到重力样条多项式 ｇｉｉｂ，ｋ（ｔ）。
与式（１６）类似，可以得到如式（１８）所示的载体
系ｂ中重力的解析积分ｕｂｇ，ｋ（ｔ）。

ｕｂｇ，ｋ（ｔ）＝∫
ｔ

０
Ｃｂｉ，ｋ（ｔ）ｇ

ｉ
ｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ＝∫

ｔ

０

１
珋ｑｋ（ｔ）

２
珔Ｃｂｉ，ｋ（ｔ）ｇ

ｉ
ｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ

（１８）
Ｃｂｉ，ｋ（ｔ）的解析式求解参见式（１７）。综上所述可
以得到比力积分理论值的计算公式，有：

υｋ（ｔ）＝∫
ｔ

０
ｆｂｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ＝∫

ｔ

０
ａｂｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ－∫

ｔ

０
ｇｂｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ

＝ｕｂｉｂ，ｋ（ｔ）－ｕ
ｂ
ｇ，ｋ（ｔ） （１９）

求差，得ΔＴ时间间隔内的比力积分增量：
Δυｋ，ｊ＋１ ＝Δυｋ（ｔｊ＋１）＝υｋ（ｔｊ＋ΔＴ）－υｋ（ｔｊ）

（２０）
求解载体系中比力积分增量解析积分算法误

差为：

δΔυｋ，ｊ＋１≈∫
ｔｊ＋１

ｔｊ
δｋｋ（ｔ）ａ

ｂ
ｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ－∫

ｔｊ＋１

ｔｊ
δｋｋ（ｔ）ｇ

ｂ
ｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ

（２１）
相当于等效标度因数误差。

２．３　杆臂效应模拟

加速 度 计 偏 离 惯 性 测 量 单 元 （Ｉｎｅｒｔｉａｌ

·４３１·
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ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔｓ，ＩＭＵ）质心而造成的杆臂效应
或尺寸效应引起的扰动加速度［１０－１１］可以表示为：

δｆｂｉｂ，ｋ（ｔ）＝

ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）ｒ
ｂ
ｐｘｚ－ω

ｂ
ｉｂｚ，ｋｒ

ｂ
ｐｘｙ

ωｂｉｂｚ，ｋ（ｔ）ｒ
ｂ
ｐｙｘ－ω

ｂ
ｉｂｘ，ｋｒ

ｂ
ｐｙｚ

ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）ｒ
ｂ
ｐｚｙ－ω

ｂ
ｉｂｙ，ｋｒ

ｂ
ｐ









ｚｘ

－

［ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）］
２＋［ωｂｉｂｚ，ｋ（ｔ）］{ }２ ｒｂｐｘｘ

［ωｂｉｂｚ，ｋ（ｔ）］
２＋［ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）］{ }２ ｒｂｐｙｙ

［ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）］
２＋［ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）］{ }２ ｒｂｐ









ｚｚ

＋

ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）ω
ｂ
ｉｂｚ，ｋ（ｔ[ ]）ｒｂｐｘｚ＋ ω

ｂ
ｉｂｘ，ｋ（ｔ）ω

ｂ
ｉｂｙ，ｋ（ｔ[ ]）ｒｂｐｘｙ

ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）ω
ｂ
ｉｂｚ，ｋ（ｔ[ ]）ｒｂｐｙｚ＋ ω

ｂ
ｉｂｘ，ｋ（ｔ）ω

ｂ
ｉｂｙ，ｋ（ｔ[ ]）ｒｂｐｙｘ

ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）ω
ｂ
ｉｂｚ，ｋ（ｔ[ ]）ｒｂｐｚｘ＋ ω

ｂ
ｉｂｙ，ｋ（ｔ）ω

ｂ
ｉｂｚ，ｋ（ｔ[ ]）ｒｂｐ









ｚｙ

（２２）
其 中， ｒｂｐｘ ＝ ｒｂｐｘｘ ｒ

ｂ
ｐｘｙ ｒ

ｂ
ｐ[ ]ｘｚ Ｔ， ｒｂｐｙ ＝

ｒｂｐｙｘ ｒ
ｂ
ｐｙｙ ｒ

ｂ
ｐ[ ]ｙｚ Ｔ，ｒｂｐｚ＝ ｒｂｐｚｘ ｒｂｐｚｙ ｒｂｐ[ ]ｚｚ Ｔ分别为三

个加速度计偏离ＩＭＵ质心的杆臂矢量。
设加速度计的敏感轴相交于一点，且与质心

重合，则 ｒｂｐｘｘ，ｒ
ｂ
ｐｙｙ，ｒ

ｂ
ｐｚｚ是常值，其余量近似等于 ０。

于是，扰动加速度可以表示为：

δｆｂｉｂ，ｋ（ｔ）＝－

［ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）］
２＋［ωｂｉｂｚ，ｋ（ｔ）］{ }２ ｒｂｐｘｘ

［ωｂｉｂｚ，ｋ（ｔ）］
２＋［ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）］{ }２ ｒｂｐｙｙ

［ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）］
２＋［ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）］{ }２ ｒｂｐ











ｚｚ

（２３）
扰动加速度积分式为：

δυｋ（ｔ）＝∫
ｔ

０
δｆｂｉｂ，ｋ（ｔ）ｄｔ

＝－

ｒｂｐｘｘ∫
ｔ

０
｛［ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）］

２＋［ωｂｉｂｚ，ｋ（ｔ）］
２｝ｄｔ

ｒｂｐｙｙ∫
ｔ

０
｛［ωｂｉｂｚ，ｋ（ｔ）］

２＋［ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）］
２｝ｄｔ

ｒｂｐｚｚ∫
ｔ

０
｛［ωｂｉｂｘ，ｋ（ｔ）］

２＋［ωｂｉｂｙ，ｋ（ｔ）］
２｝ｄ















ｔ

（２４）
至此，考虑杆臂效应，解析插值得到的加速度

计比力积分增量表达式为：

Δ珘υｋ，ｊ＋１＝Δυｋ（ｔｊ＋１）＋δυｋ（ｔｊ＋ΔＴ）－δυｋ（ｔｊ）
（２５）

由于杆臂效应本身数值很小，式（２５）的算法
杆臂部分误差可忽略。

３　仿真分析

采用时长为１２００ｓ的实际飞行数据进行仿
真，无人机做复杂机动飞行，导航参数记录频率为

１Ｈｚ，包含纬度、经度、高程和姿态欧拉角数据，以
及相应的卫星伪距、伪距率信息。图１给出了载

体的运动轨迹，图２给出了载体整个过程中的姿
态变化。从图中可以看出载体运动的动态特性和

航迹的复杂程度。

图１　无人机飞行轨迹
Ｆｉｇ．１　ＵＡＶｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图２　无人机姿态角变化曲线
Ｆｉｇ．２　ＵＡＶａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｃｕｒｖｅ

算法插值解析积分区间为 １ｓ，分别计算
４００Ｈｚ、２００Ｈｚ、１００Ｈｚ的陀螺角增量和比力积分
增量，采用双子样算法进行惯导解算，由等效转动

矢量计算四元数时采用四阶算法，对采用不同导

航解算周期的导航参数与理论插值数据进行比

较。此外，四元数范数平方倒数的泰勒级数展开

分别采用一阶近似和二阶近似，其近似误差如

图３（ａ）和图３（ｂ）所示，结合理论姿态四元数，通
过比较４００Ｈｚ采样的双子样姿态计算精度，比较
所生成的陀螺角增量精度。

表１给出了分别采用式（９）和式（１１）进行四
元数范数平方倒数的泰勒级数展开近似时，用所

生成４００Ｈｚ理想陀螺角增量信号在１２００ｓ时间
内双子样计算得到的姿态欧拉角最大误差值。由

表格数据可以看出，采用式（１１）的二阶近似精度
优于采用式（９）的一阶近似精度，但采用式（９）计
算得到的精度也满足基本的仿真需要。由图３可

·５３１·
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（ａ）一阶近似等效标度因数误差
（ａ）Ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒ

（ｂ）二阶近似等效标度因数误差
（ｂ）Ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒ

图３　泰勒近似等效标度因数误差
Ｆｉｇ．３　Ｔａｙｌｏｒａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒ

以看出，二阶近似等效标度因数误差小于一阶近

似等效标度因数误差三个数量级，表１的仿真结
果与之相一致。

表１　不同泰勒近似时姿态欧拉角误差

Ｔａｂ．１　ＡｔｔｉｔｕｄｅＥｕｌｅｒａｎｇｌｅｓｅｒｒｏｒｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

Ｔａｙｌｏｒ′ｓａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ ｒａｄ

姿态角 式（９） 式（１１）

滚转角 ６．１４５３６０Ｅ－９ １．５７６５１７Ｅ－１２

俯仰角 ５．２１８８９６Ｅ－９ １．５９７９９９Ｅ－１２

航向角 ５．５４４１００Ｅ－９ １．１１５５５２Ｅ－１２

采用式（１１）作四元数范数平方倒数的泰勒
级数展开二阶近似，生成１００Ｈｚ、２００Ｈｚ、４００Ｈｚ
理想陀螺角增量和加速度计比力积分增量信号，采

用双子样算法分别进行５０Ｈｚ、１００Ｈｚ和２００Ｈｚ的
无初始误差的纯惯导解算，与理论插值的姿态、速

度和位置进行比较，得到相应的姿态、速度和位置

误差，从而得到如表２所示导航参数误差数据和
图４～６所示导航参数误差随时间变化曲线。

表２　不同解算频率时捷联惯导计算误差
Ｔａｂ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｅｒｒｏｒｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

频率／Ｈｚ
姿态误差

模值／ｒａｄ
速度误差

模值／（ｍ／ｓ）
位置误差

模值／ｍ

５０ ６．８７２２６Ｅ－１１１．１６７３１Ｅ－３ ５．２１３０６Ｅ－１

１００ ４．３１１１８Ｅ－１２２．９１８４４Ｅ－４ １．３０３４１Ｅ－１

２００ １．６１３９２Ｅ－１２７．２９７４７Ｅ－５ ３．２５９８７Ｅ－２

图４　姿态误差变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｉｎｔｅｒｍｏｆｔｈｅｔｉｍｅ

图５　速度误差变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｉｎｔｅｒｍｏｆｔｈｅｔｉｍｅ

从图中可以看出，导航解算频率越高，精度越

高，且符合捷联惯导误差随时间积累的规律，这也

就说明，所使用的方法得到的角增量和比力积分

增量还可以用来检验算法的性能。另一方面，

表２给出的基于理想陀螺、加速度计信号的导航
参数计算误差的模值远远小于当前工程实际中由

于陀螺、加速度计本身误差造成的捷联惯性导航

误差，从精度的角度来看，所提出的利用实际飞行
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数据插值来解析生成模拟陀螺、加速度计信号完

全满足ＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航动态仿真精度要求。

图６　位置误差变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｉｎｔｅｒｍｏｆｔｈｅｔｉｍｅ

此外，从姿态误差随时间变化曲线可以看出，

姿态误差的变化呈现不规则波动，这是由于在进

行姿态插值计算理想陀螺角增量时，四元数约束

插值中，四元数范数平方倒数的泰勒级数展开得

到的样条多项式并不能完全逼近真值，另外，计算

机计算过程中的截断误差对精度也有一定的影

响。但相应的姿态误差已经足够小，对ＩＮＳ／ＧＮＳＳ
组合导航动态仿真没有影响。

４　结论

针对ＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航仿真中陀螺、加速度
计信号的高精度模拟问题，提出了基于实际飞行数

据插值的动态仿真轨迹解析生成算法，解决了四元

数约束插值问题。通过分段样条插值，结合四元数

范数为１的约束条件以及四元数范数平方的倒数
的泰勒级数展开近似，得到了载体坐标系下陀螺角

速率、角增量以及加速度计比力积分增量的高精度

解析表达式。算法误差造成的等效标度因数误差

远小于实际陀螺、加速度计的标度因数误差。

该仿真轨迹解析生成方法具有以下技术优势：

１）生成的陀螺、加速度计信号符合载体运动学
和动力学特性，在此基础上叠加陀螺、加速度计系

统性误差模型以及实际静态测试随机噪声数据可

使仿真的陀螺、加速度计信号更贴近工程实际。仿

真结果验证了所提出算法的可行性，陀螺、加速度

计信号模拟精度完全满足组合导航动态仿真要求。

２）在加速度计信号仿真中，可反映杆臂效应
影响，由于基于实测飞行航迹的位置、速度进行插

值，所生成仿真轨迹可同时与经事后处理的实测

ＧＮＳＳ伪距、伪距率等数据特征保持一致，有利于

组合导航系统的仿真分析。

３）所提出仿真轨迹生成算法可以有效地模
拟动态环境条件下复杂航迹中的陀螺、加速度计

信号，以支撑 ＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航算法性能评估
和系统仿真测试，同时也适用于其他高精度高动

态导航系统和刚体运动控制仿真中的角运动、线

运动传感器信号模拟。
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