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机载惯性导航系统仿真实验平台设计与测试
张且且，陈昊悦*，李志敏

（南京航空航天大学 自动化学院，南京 211106）

摘要：基于 FlightGear 与 MATLAB 仿真软件设计并搭建了机载惯性导航系统半实物仿真实验教学平台。该实验教学

平台可通过操控飞行控制设备控制 FlightGear 飞行模拟软件模拟飞行，并根据生成的飞行轨迹实时生成惯性导航系统加速

度计和陀螺仪传感器的仿真数据；通过设置不同的误差参数模拟不同精度等级的惯性导航设备；基于仿真数据开展惯性导

航、惯性/卫星组合导航算法的研究。该实验教学平台可增强学生的实践动手能力及知识应用能力，帮助学生加深对机载惯

性导航系统工作原理、误差特性以及惯性/卫星组合导航的工作原理和定位性能的深入理解，还可以基于该平台开展惯性基

导航算法的创新性实验研究，培养其创新意识。

关　键　词：捷联惯性导航；飞行模拟；传感器仿真；实验平台

中图分类号：V249.3; TP391.9　　　　文献标志码：A　　　　DOI: 10.12179/1672-4550.20240457

Design and Testing of Simulation Experiment Platform for
Airborne Inertial Navigation System
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（College of Automation Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 211106, China）

Abstract: Based  on  FlightGear  and  MATLAB  simulation  software,  a  hardware-in-the-loop  simulation  experiment  teaching
platform  for  airborne  inertial  navigation  systems  is  designed  and  constructed.  The  experimental  teaching  platform  can  control  the
FlightGear flight simulation software by operating flight control equipment to simulate flight, and generate real-time simulation data
from accelerometer and gyroscope sensors of the inertial navigation system according to the generated flight trajectory. It can simulate
inertial  navigation devices with different  accuracy levels by setting different  error parameters,  and carry out  the research on inertial
navigation and inertial/satellite integrated navigation algorithms based on the simulation data. The experimental teaching platform can
enhance  students’   practical  ability  and  knowledge  application  ability,  help  students  deepen  their  understanding  of  the  working
principles  and  error  characteristics  of  airborne  inertial  navigation  systems,  as  well  as  the  working  principles  and  positioning
performance  of  inertial/satellite  integrated  navigation.  It  can  also  carry  out  innovative  experimental  research  on  inertial-based
navigation algorithms based on the platform to cultivate students’ innovation awareness.
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在现代航空领域，机载导航系统作为飞机的

重要组成部分，为飞机提供实时、准确的位置、

速度和姿态等导航信息，对确保飞行安全、提升

飞行效率、实现自动控制等方面具有至关重要的

作用。惯性导航系统 （ inertial  navigation  system,

INS）作为机载导航系统的核心设备，发挥着举足

轻重的作用。INS基于加速度计和陀螺仪来实时

计算飞行器的位置、速度和姿态，它独立于外部

信号源，能在恶劣的环境中保持高精度、连续性

和可靠性，使其能够在失去 GPS等外部导航信号

时，依然继续发挥作用，为飞行器提供精准的导

航支持[1–4]。然而，其算法的可靠性与稳定性需要

通过系统的分析、调试与优化来保证。实际实验

往往面临周期长、成本高、耗时多等问题[5]，使得  
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频繁开展实地试验变得不切实际。飞行仿真技术

通过构建高保真虚拟环境，模拟真实飞行场景，

这不仅为飞行员提供高效、低成本的训练平台，

更为验证导航算法和系统性能提供了理想的测试

平台。因此，为有效节约资源，开发并利用仿真

实验平台对导航算法进行反复测试和优化，已成

为提高效率、降低成本的重要途径[6]。

目前，惯性导航仿真实验平台在国内外的研究

主要集中在实验教学和应用领域。在高校教育

中，惯性导航仿真实验平台被广泛应用于惯性导

航、卫星导航、组合导航等相关专业的实验教学[7–9]。

通过仿真平台，学生可以模拟和实验不同惯性导

航系统的工作原理和性能特点，从而深化对理论

知识的理解，并提升实践应用能力。同时，科研

机构和企业也广泛利用仿真平台进行惯性导航系

统的研究与开发工作，涵盖惯性导航系统设计优

化[10]、故障诊断[11]、误差补偿算法[12] 等方面。这

些研究成果不仅推动了惯性导航技术在国内的应

用发展，还为相关产业的技术创新提供支持。

为帮助相关专业学生快速深入地了解和掌握

机载惯性导航系统的工作原理和实际应用，同时

提升其实际操作与解决问题的能力，增加学生的

参与感以及学习的积极性，本文基于 FlightGear飞
行模拟软件与 MATLAB仿真软件设计并搭建了机

载惯性导航系统半实物仿真实验教学平台。该实

验平台通过采用 FlightGear飞行模拟软件生成飞行

导航信息，采用 MATLAB仿真软件生成惯性导航

传感器的原始测量数据，从而为学生提供一个机

载惯性导航系统的仿真实验环境。利用该实验平

台学生可以开展机载惯性导航及惯性/卫星组合导

航仿真实验，从而了解机载惯性导航的工作原

理、误差特性、不同精度等级惯性设备的导航性

能、惯性/卫星组合导航的工作原理和定位性能

等。此外，该平台具备开放性和可扩展性，可以

支持学生进行创新实验和研究，探索新的导航技

术和方法，为未来的科研和工程应用打下基础。

 1    机载惯性导航系统仿真实验平台搭建

本仿真实验平台结合 FlightGear与 MATLAB
仿真软件，旨在实现机载惯性导航系统及组合导

航系统仿真实验教学。如图 1所示，该仿真实验

平台分为飞行模拟实验平台和惯性导航仿真实验

平台两部分。飞行模拟实验平台包括模拟飞行摇杆/

键盘和飞行仿真软件 FlightGear，能够较为真实地

模拟飞行器的飞行状态。捷联惯性导航仿真实验

平台则由 MATLAB仿真软件搭建，通过用户数据

报协议（user datagram protocol，UDP）通信协议实

时获取飞行模拟实验平台生成的飞行轨迹，并据

此生成惯性导航系统加速度计和陀螺仪传感器的

原始测量数据，根据生成的仿真数据可开展惯性

导航及惯性/卫星组合导航实验。
  

捷联惯导仿真实验平台架构

飞行模拟平台

模拟飞行
摇杆/键盘

FlightGear 软件 MATLAB 软件

UDP

协议
操作
控制

飞行
数据

飞行视景显示 捷联惯导算法

仿真实验平台

图 1    机载惯性导航系统仿真实验平台架构图
 

 1.1    飞行模拟实验平台

本文搭建的飞行模拟实验平台如图 2所示，

包括模拟飞行控制设备（模拟飞行摇杆或键盘）和

PC机。其中模拟飞行控制设备如图 2（a）所示，采

用空客版飞行摇杆、节流阀以及脚舵，通过 USB
线连接到 PC机上。FlightGear飞行模拟软件如

图 2（b）所示，安装在 PC机上，软件版本为 2020
版本。FlightGear仿真软件主要用于生成飞行轨迹

数据（数据内容及格式如表 1所示），并通过 UDP
接口发送给MATLAB惯性导航仿真实验平台。
  

(a) 模拟飞行控制设备 (b) FlightGear 模拟飞行软件

图 2    飞行模拟实验平台示意图
 

 1.2    惯性导航仿真实验平台

本文基于 MATLAB仿真软件设计的惯性导航

仿真实验平台如图 3所示，各部分的功能如下。

1） 平台左上方为 UDP地址与端口设置栏，用

于建立与 FlightGear的通信连接，接收 FlightGear
飞行模拟软件所发送的实时飞行数据。

2） 平台左下方为惯性测量单位（inertial measure-
ment unit，IMU）仿真数据显示栏，用以显示基于
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飞行轨迹实时解算出的陀螺仪和加速度计的测量

数据。 

表 1    飞行数据格式
 

序号 数据名称 单位 序号 数据名称 单位

1 滚转角 ° 9 天向速度 m/s
2 俯仰角 ° 10 东向加速度 m/s2

3 航向角 ° 11 北向加速度 m/s2

4 滚转角速度 °/s 12 天向加速度 m/s2

5 俯仰角速度 °/s 13 经度 °
6 航向角速度 °/s 14 纬度 °
7 东向速度 m/s 15 高度 m
8 北向速度 m/s — — —

 
  

图 3    机载惯性导航仿真实验平台用户界面
 

3） 平台右侧上方为导航模型选择栏，有惯性

导航模型和组合导航两种模式。

4） 平台右侧下方为轨迹显示栏，显示 Flight-
Gear运行轨迹以及执行导航解算后的运行轨迹。

5） 在仿真实验平台中间设置了 6个按钮，分

别为参数设置、开始仿真、IMU数据、姿态误

差、速度误差、位置误差。参数设置为惯性器件

误差参数设置按键，点击按钮后可以设置陀螺仪

与加速度计的零偏误差、测量误差、安装误差以

及标定因素误差，用于模拟不同精度等级的惯性

传感器件，参数设置界面如图 4所示。开始仿真

为平台仿真启动按键，通过点击按钮开始接收数

据以及解算数据，并将数据显示在左下方 IMU数

据显示栏以及左侧轨迹显示栏。IMU数据、姿态

误差、速度误差、位置误差为参数显示按钮，通

过点击按钮分别查看 IMU数据、姿态误差、速度

误差以及位置误差。此外，平台左上角设置了平

台使用说明按钮，通过点击该按钮可查看平台的

使用说明以及惯性导航仿真、惯性导航解算以及

组合导航工作原理的介绍。用户可结合使用说明

和仿真实验加深对导航系统工作原理的理解。
 
 

图 4    IMU参数设置界面
 

 2    惯性导航传感器数据仿真模型

ωb
ib

f b
ib

惯性导航数据的仿真是基于飞行轨迹数据（位

置、速度和姿态），在考虑典型误差项（零偏、标

定因数误差、安装误差、噪声）的同时，对惯性导

航的逆向解算，最终生成模拟真实情况下的加速

度计和陀螺仪仿真数据[13]，捷联惯性导航仿真数

据生成的原理框图如图 5所示。其中陀螺仪数据

为飞机在载体坐标系下相对惯性空间的角速

度，加速度计数据 为飞机在载体坐标系（b系，

右前上）下相对惯性空间的比力。

 2.1    陀螺仪数据仿真模型

ωb
ib理想情况下陀螺仪输出的角速度 计算公

式为[14]：

ωb
ib = Cb

nω
n
in+ω

b
nb （1）

Cb
n式中： 为 b系到导航坐标系（n系，东北天坐标

系）的转换矩阵，其表达式为：

Cb
n = Ry(γ)Rx(θ)Rz(ψ) =

 cosγ 0 −sinγ
0 1 0

sinγ 0 cosγ


 1 0 0

0 cosθ sinθ
0 −sinθ cosθ


 cosψ sinψ 0
−sinψ cosψ 0

0 0 1

 = cosγcosψ− sinγsinθ sinψ cosγsinψ+ sinλsinθcosψ −sinγcosθ
−cosθ sinψ cosθcosψ sinθ

sinγcosψ+ cosγsinθ sinψ sinγsinψ− cosγsinθcosψ cosγcosθ

 （2）
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仿真
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轨迹

姿态角

陀螺仪误差

陀螺仪输出

加速度计输出

加速度计误差
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图 5    惯性导航仿真数据生成的原理框图
 

γ θ ψ式中： 为横滚角， 为俯仰角， 为航向角，单

位°。
ωb

in式（1）中， 为 n系相对于地心惯性系（i系）

的转动角速度，其计算公式为：

ωn
in = ω

n
ie+ω

n
en （3）

ωn
ie = Cn

eω
e
ie =


0
ωie cos L

ωie sin L

 （4）

ωn
en =

[ −Vn
N

RM+h

Vn
E

RN+h

Vn
EtanL

RN+h

]T

（5）

ωn
ie

ωn
en

ωie Vn
E Vn

N

RM

RN

L h

式中： 为地球相对惯性空间的转动角速度，单

位°/s； 为导航系相对于地球的转动角速度，单

位°/s； 为地球自转角速度，单位°/s； 和 分

别为飞机东向和北向速度，单位 m/s； 为子午

圈上各点的曲率半径，单位 m； 为卯酉圈上各

点的曲率半径，单位 m； 为纬度，单位°； 为高

度，单位 m。

ωb
nb式（1）中， 为 b系相对以 n系的转动角速

度在 b系的投影，通过三次坐标系转动获得：

ωb
nb =


ωb

nbx

ωb
nby

ωb
nbz

 = Ry(γ)Rx(θ)Rz(ψ)


0
0
ψ̇

+

Ry(γ)Rx(θ)


θ̇

0
0

+Ry(γ)


0
γ̇
0

 = cosγ 0 sinγcosθ
0 1 −sinθ

sinγ 0 −cosγcosθ



θ̇

γ̇
ψ̇

 （6）

γ̇ θ̇ ψ̇式中： 为横滚角速度， 为俯仰角速度， 为航向

角速度，单位°/s。
受限于底层物理器件的制造工艺及装配水

平，陀螺仪在实际运行中不可避免地存在多类误

差。这些误差主要源于其固有性能缺陷及外部物

理限制，具体可归纳为零偏误差、安装误差以及

随机测量噪声。

零偏误差为惯性器件在零位状态下，输出不

为零的现象，陀螺仪零偏误差为：

∆b
g =

[ ∆b
gx

∆b
gy

∆b
gz

]T
（7）

∆b
gx

∆b
gy

∆b
gz z式中： 为 x轴零偏， 为 y轴零偏， 为 轴

零偏。

OXbYbZb

OXaYaZa
θi j(i = x,y,z; j = x,y,z) i

j j

安装误差主要由于惯性传感器真实输入轴

与理想轴不重合导致，即非正交误差，如图 6
所示。图中 为载体基准正交坐标系，

为惯性器件输出轴组成的载体非正交坐标

系， 为安装误差角，其中 表

示测量轴， 表示绕 轴转动。
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X
b

X
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Z
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O
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图 6    非正交误差示意图
 

因此安装误差为：
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δM =

 cosθxy cosθxz sinθxz −sinθxy cosθxz
−sinθyz cosθyx −cosθyz cosθyx sinθyx

sinθzy −sinθzx cosθzy cosθzx cosθzy


（8）

ε测量噪声 通常可采用一阶马尔科夫过程来

表示。

综上，考虑主要误差项，陀螺仪的实际输出

表达式为：

ω̃b
ib = ω

b
ib+δω

b
ib = ω

b
ib+δS ·δMωb

ib+

∆b
g+ε

b
g （9）

ω̃b
ib

ωb
ib δωb

ib

δS δM

∆b
g εb

g

式中： 为带有误差的陀螺仪角速度输出值，

为理想陀螺仪角速度输出值， 为角速度误

差， 为标定误差矩阵， 为安装误差矩阵，

为陀螺仪零偏误差， 为陀螺仪测量噪声。

 2.2    加速度计数据仿真模型

f b
ib理想情况下加速度计输出的比力 的计算公

式为[15]：

f b
ib = Cb

n f n
ib （10）

f n
ib式中： 为比力在 n系下的投影，其计算公式为：

f n
ib = Cn

b f b
ib = v̇n+ (2ωn

ie+ω
n
en)× vn− gn （11）

v̇n =
[
V̇n

E V̇n
N V̇n

U

]T
vn =

[
Vn

E Vn
N Vn

U

]T
gn

式中： 分别为载体的东向、北

向和天向加速度，单位 m/s2；

分别为载体的北向、东向、天向速度，单位 m/s；
为重力加速度，单位 m/s2。

考虑零偏误差、安装误差以及测量噪声后，

加速度计的比力测量值为：

f̃ b
ib = f b

ib+δ f b
ib = f b

ib+δS ·δM f b
ib+

∆b
a +ε

b
a （12）

f̃ b
ib

f b
ib

δ f b
ib

∆b
a

εb
a

式中： 为带有误差的加速度比力值， 为理想

加速度比力值， 为比力测量误差， 为加速度

计零偏误差， 为加速度计测量噪声，同样采用

一阶马尔可夫过程来描述。

 3    惯性导航及组合导航数学模型

 3.1    惯性导航数学模型

惯性导航解算主要是根据初始的位置、速度

和姿态信息，结合三轴陀螺仪和加速度计的量测

数据，通过姿态、速度和位置更新方程，实时计

算并更新飞行器的姿态、速度和位置信息[16]。

 3.1.1    姿态更新方程

本文采用四元数法进行姿态更新，四元数定

义为：

Q = q0+q1i+q2 j+q3k （13）√
q2

0+q2
1+q2

2+q2
3 = 1且满足 。

四元数各分量的计算公式为：

q0 = cosψsinθcosγ− sinψsinθ sinγ
q1 = cosψsinθcosγ− sinψcosθ sinγ
q2 = cosψcosθ sinγ+ sinψsinθcosγ
q3 = cosψsinθ sinγ+ sinψcosθcosγ

（14）

Q的即时修正更新公式为：

Qk+1 =

 cos∥0.5Φ∥
0.5Φ
∥0.5Φ∥ sin∥0.5Φ∥

Qk （15）

Qk Qk+1

Φ

式中： 为当前时刻四元数， 为下一时刻的

四元数， 为等效旋转矢量，其求解公式为：

Φ = ∆θk +
1

12
∆θk−1×∆θk （16）

∆θk−1 ∆θk式中： 为前一时刻的角增量， 为当前时刻

的角增量，其求解公式为：

∆θk =


0 −ωb

nbx −ωb
nby −ωb

nbz
ωb

nbx 0 ωb
nbz −ωb

nby
ωb

nby −ωb
nbz 0 ωb

nbx
ωb

nbz ωb
nby −ωb

nbx 0

 （17）

ωb
nb = ω

b
ib−ω

b
in = ω

b
ib−Cb

nω
n
in = ω

b
ib−Cb

n(ωn
ie+

ωn
en)

式 中 ：

 为姿态速率。

更新完四元数后，结合四元数表示姿态变化

矩阵：
Cn

b =q
2
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


（18）

可求得各姿态角的值为：

γ = arctan
(
−C31

C33

)
，γ ∈ (−180◦,180◦) （19）

θ = arctan

− C32√
C2

12+C2
22

，θ ∈ (−90◦,90◦) （20）

ψ = arctan
(
−C12

C22

)
，ψ ∈ (−180◦,180◦) （21）

Ci j Cn
b式中： 为 矩阵第 i行第 j列的元素。

 3.1.2    速度更新方程

速度通过解算加速度计的比力值计算，同式

（11）：

f n
ib = v̇n+ (2ωn

ie+ω
n
en)× vn− gn （22）
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经变换，速度解算公式为：

vn
k = vn

k−1+
w tk

tk−1
( f n

ib− (2ωn
ie+ω

n
en)× vn

k−1+ gn)dt

（23）

vn
k−1 vn

k式中： 为上一时刻的速度矢量， 为当前时刻

的速度矢量。

 3.1.3    位置更新方程

位置更新公式为：
L̇ =

1
RM +h

Vn
N

λ̇ =
sec L

RN+h
Vn

E

ḣ = Vn
U

（24）

λ式中： 为经度。

 3.2    惯性/卫星松组合导航滤波模型

在纯惯性导航模式下，由于积分运算的特

性，传感器中的微小误差会随着时间不断积累，

导致导航精度逐渐下降。在机载导航系统中，通

常利用卫导输出的位置、速度信息与惯性导航进

行组合，从而抑制惯性误差的发散。

在进行惯性/卫星松组合导航滤波时，其状态

向量一般取 15维的误差参数，即：

X(t) =
[
δrn δvn ϕn ∆b

a

∆b
g

]T
（25）

ϕn =
[
ϕe ϕn ϕu

]
δvn =

[
δve δvn δvu

]
δrn =

[
δE δN δU

]

∆b
a =

[ ∆a
x

∆a
y

∆a
z
]

∆b
g =

[ ∆g
x

∆g
y

∆g
z

]

式中： ，分别为俯仰角、横滚角

和航向角误差， 分别为东北天

方向的速度误差， 分别为东北

天方向的位置误差， 分别为加速

度计在 x, y, z轴向的零偏， 分别

为陀螺仪在 x, y, z轴向的零偏。

组合导航系统状态方程为：

Ẋ = FX+GW （26）

F G

W
式中： 为状态转移矩阵， 为系统噪声矩阵，

为系统噪声向量。

F状态转移矩阵 的表达式为：

F =


F11 F12 0 0 0
F21 F22 F23 F24 0
0 0 F33 0 F35
0 0 0 0 0
0 0 0 0 0

 （27）

F11 = −[ωn
en×]，F12 = I3×3，F21 =

−g
R

diag(1,1,2)

（28）

F22 = −[(2ωn
ie+ω

n
en)×]，F23 = [ f n×]，F24 = Cn

b
（29）

F33 = −[(ωn
ie+ω

n
en)×]，F35 = −Cn

b （30）

0 I3×3

[×] diag(·)
式中： 为 3行 3列零矩阵， 为单位矩阵，符

号 为反对称矩阵， 为对角矩阵。

G W噪声转移矩阵 和噪声向量 表达式分别为：

G =
[

Cn
b 0

0 Cn
b

]
（31）

W =
[
ωb

gx ωb
gy ωb

gz ωb
ax ωb

ay ωb
az
]

（32）

ωb
gx,ω

b
gy,ω

b
gz ωb

ax,

ωb
ay, ω

b
az

式中： 为陀螺仪的随机游走误差，

为加速度计随机游走误差。

组合导航系统观测方程为：

Z = HX+η （33）

H Z η式中： 为观测矩阵， 为观测向量， 为观测

噪声。

H观测矩阵 的表达式为：

H =
[

I3×3 0 0 0 0
0 I3×3 0 0 0

]
（34）

Z观测向量 的表达式为：

Z =
[
δrn δvn

]T
（35）

δrn = Pn
INS− Pn

GNSS Pn
INS Pn

GNSS

δvn = Vn
INS−Vn

GNSS

Vn
INS Vn

GNSS

式中： ， 和 分别为惯

性导航和卫星导航估计的位置， ，

和 分别为惯性导航和卫星导航估计的

速度。

 4    惯性导航仿真平台实验测试

 4.1    飞行模拟实验参数配置

在开始模拟实验前，需要进行一些参数的配

置，具体步骤如下。

步骤 1：设置起飞机场及使用机型。在 Flight-
Gear wiki下载飞机资源以及机场资源，本教学平

台选用飞机型号：757-200-RB211，起飞机场：ZBAA，

即北京首都国际机场。

步骤 2：设置 UDP发送端。在 FlightGear设
置中指定目标主机的 IP地址和端口号，以便将

数据发送到正确的接收端；定义所发送的数据格

式以及发送频率，具体设置如表 2所示，数据格

式如表 1所示。
 
 

表 2    UDP传输设置
 

发送频率 主机地址 主机端口

10 Hz 127.0.0.1 1111
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步骤 3：设置 UDP接收端。在 MATLAB软

件中采用 udpport函数建立对应的数据接收地址与

端口，完成通讯配置。

 4.2    惯性导航仿真实验及结果分析

本次实验模拟飞行总时长为 270 s，飞行轨迹

如图 7所示。惯性导航仿真实验平台根据接收到

的飞行轨迹数据，实时生成陀螺仪和加速度计的

仿真数据。基于生成的 IMU仿真数据开展惯性导

航和惯性/卫星组合导航仿真实验，计算载体的姿

态、速度以及位置，与所采集到的姿态、速度和

位置信息进行比较，分析惯性导航以及惯性/卫星

组合性能。

在执行仿真之前，为生成合适精度等级的惯

性导航数据，需要对惯性导航仿真参数进行提前

设置。选取适用于民用航空领域的中等精度惯性

导航系统，性能参数如表 3所示，不考虑安装误

差及标定因数误差。

根据上述设置的参数，执行惯性导航仿真实

验，可生成 IMU仿真数据，通过点击“IMU数

据”按钮可进行查看。该次实验所生成的 IMU仿

真数据如图 8所示。
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图 7    飞机模拟飞行轨迹图
 
 

表 3    机载惯性导航系统参数设置
 

参数 输入值 单位

陀螺仪零偏 0.01 °/h
陀螺仪角随机游走（ARW） 0.001 °/√h

加速度计零偏 100 μg
加速度计速度随机游走（VRW） 10 μg/√h
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图 8    IMU仿真数据
 

 4.2.1    惯性导航仿真实验

在进行惯性导航仿真实验时，选取惯性导航

模式。仿真结束后，通过点击“位置”“速度”

“姿态”误差按钮查看惯性导航解算结果，如
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图 9所示。位置、速度、姿态均方根误差统计结

果如表 4所示。
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图 9    惯性导航模型下位置、速度、姿态误差曲线图
 

从图 9可以看出，采用惯性导航解算模式得到

的姿态、速度和位置误差会逐渐发散，270 s后位

置误差达到 43 869 m，速度误差达到 278.572 8 m/s，
姿态误差达到 15.655 1°。可见，惯性导航系统在

短时间内具有较高的解算精度，但长时间导航精

度会逐渐降低。
 
 

表 4    位置、速度、姿态误差统计结果
 

导航参数 RMS均方根误差

位置误差/m 东向 北向 天向

1.937 1×104 1.922 8×104 1.047 9×103

速度误差/（m·s−1） 东向 北向 天向
83.517 0 168.611 7 37.381 6

姿态误差/（°） 横滚 俯仰 航向
0.285 5 12.096 2 2.302 2

 

 4.2.2    组合导航仿真实验

为测试组合导航对惯性导航误差的抑制效

果。进一步开展组合导航仿真实验。选取组合导

航模式，执行仿真实验。仿真结束后，通过点击

“位置”“速度”“姿态”误差按钮查看惯性导

航解算结果，如图 10所示。位置、速度、姿态均

方根误差统计结果如表 5所示。
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图 10    组合导航模式下位置、速度、姿态误差曲线图
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表 5    组合导航模式下位置、速度、姿态误差统计结果
 

导航参数 均方根误差

位置误差/m
东向 北向 天向

0.335 8 0.333 7 0.839 0

速度误差/（m·s−1） 东向 北向 天向

0.072 2 0.075 0 0.128 3

姿态误差/（°）
横滚 俯仰 航向

0.293 5 0.269 6 0.328 8
 

从图 10可以看出，经组合导航数据融合后，

导航速度误差和位置误差均很快收敛，速度误差

通过反馈补偿基本接近于零，位置误差收敛至设

定的常值误差附近。

 5    结束语

本文针对机载惯性导航系统的教学与科研需

求，设计并实现了一套基于 FlightGear与MATLAB
的半实物仿真实验平台。通过 FlightGear模拟飞行

状态并结合 MATLAB进行惯性传感器数据建模，

为捷联惯性导航及组合导航算法的验证提供了可

靠的数据基础。实验运行结果表明，该平台能够

实时生成保真的 IMU仿真数据，解算所得的导航

参数与飞行基准轨迹具有良好的一致性，有效验

证了平台在导航算法评估中的准确性。该平台的

应用，不仅使学生能够直观理解惯性导航系统的

误差演变特性及组合导航修正机制，增强了实践

创新能力，也为机载导航技术的课题研究提供了

开放、可扩展的测试环境。
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