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基于飞行计划的惯性导航误差模型分析

耿　宏，刘晓萌，刘家学
（中国民航大学 航空自动化学院，天津　３００３００）

摘要：为了更有效地评估民航飞机惯性导航性能，更好地分析其惯导数据相对于飞行计划的误差；提出一种新方法整体分析惯导误

差，将飞行计划航迹离散化计算出误差数据，使用小波多尺度分析方法，经小波变换将误差分为高频与低频两部分，将非平稳的低频部

分进行差分处理转化为平稳时间序列，最终建立惯导误差数据的自回归滑动平均 （ＡＲＭＡ）模型；通过与实际快速存取记录器 （ＱＡＲ）

数据对比验证，此模型能较好地描述惯导误差，较为准确地描述了民航飞机惯性导航误差，为进一步分析其特性及规律奠定了基础；此

方法可用于评估民航飞机惯导性能。

关键词：惯导误差；小波变换；自回归滑动平均模型
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０　引言

惯性导航是一种自主导航，不需要借助外部设备就可以完

成飞行导航。以波音７３７系列飞机为例，其惯性导航中飞机经

纬度信息是由 ＡＤＩＲＳ （ＡｉｒＤａｔａＩｎｅｒｔｉａｌＳｙｓｔｅｍ）提供。当前

惯导误差主要依靠分析惯导系统结构，根据惯导系统误差方

程［１］，计算出惯导误差模型，并使用轨迹发生器验证模型的正

确性。在此基础上，针对惯导算法测试中真实飞行轨迹数据难

以获得的问题，建立一种基于飞行仿真的惯导算法测试平台。

其产生的测试基准数据符合飞行力学的特点，很好地反映了飞

机的动态特性，可以有效地评估不同惯导算法的性能［２］，进一

步完善了惯导系统误差的验证方法。对于民航飞机来说，飞机

制造商没有提供惯导系统具体的系统构成及其数学模型。所以

无法从系统组成及其结构的角度来建立惯导误差数学模型，评

估其惯导精度，只能依靠飞机制造商提供的数据评估飞机惯导

性能。基于上述原因提出一种新方法将惯导系统作为一个黑箱

系统处理，只分析其输入与输出，通过对于实际飞行数据计

算，结合对应航班飞行计划，计算出了其惯导误差并且建立了

对应的数学模型，解决了没有元件级模型的问题。

１　惯导误差

在实际飞行计划中，将航路上的导航点连接就形成了航班

预定航迹，其为一条连续的折线。在实际飞行中，飞机在指定

的高度飞行 （所选航段为２４０００英尺），因此只分析其水平面

上的误差，不考虑高度方向上的误差。将飞行计划按照 ＱＡＲ

数据的采样点数目进行插值计算，惯导误差定义为飞机实际位

置与飞行计划航迹上最短的偏离。

民航采用 ＷＧＳ－８４坐标系。ＷＧＳ－８４坐标系中认为地

球为一个椭球，原点犗为地球质心，狕轴与地轴平行指向北极

点，狓轴指向本初子午线与赤道的交点，狔轴垂直于狓犗狕平面

（即东京９０°与赤道的交点）构成右手坐标系。经纬度数据

（ｌｏｎｇ，ｌａｔｉ）经 ＷＧＳ－８４坐标变换后转化为直角坐标系下的

（狓，狔），其转化公式如 （１），其中犖＝
犪
犠
，犪为椭球的长半轴

取６３７８．１３７ｋｍ，犖 为 椭 球 的 卯 酉 圈 曲 率 半 径，犠 ＝

１－犲
２ｓｉｎ２槡 犅，犲２＝

犪２－犫
２

犪２
，犲为椭球的第一偏心率，犫为椭球的

短半轴取６３５６．７５２３１４１ｋｍ，犎 为高度取固定值７．３１５２ｋｍ。

以下所使用的经纬度数据都是经过 ＷＧＳ－８４坐标变换后的

数据。

狓＝ （犖＋犎）ｃｏｓ犾犪狋ｃｏｓ犾狅狀

狔＝ （犖＋犎）ｃｏｓ犾犪狋ｓｉｎ ｝犾狅狀
（１）

　　若ＱＡＲ中记录的飞机经、纬度坐标为 （犾狅狀，犾犪狋），飞行

计划中与其对应的航路段中两个航路点的坐标分别为（犾狅狀１，

犾犪狋１）和（犾狅狀２，犾犪狋２），则飞行计划上的轨迹方程为：

犾犪狋犘 ＝
犾犪狋２－犾犪狋１
犾狅狀２－犾狅狀１

（犾狅狀犘－犾狅狀１）＋犾犪狋１ （２）
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　　其中：犾狅狀犘、犾犪狋犘 分别为飞行计划上点的经纬度。经实际

位置点做飞行计划航迹的垂线，其公式如下：

犾犪狋犘 ＝－
犾狅狀２－犾狅狀１
犾犪狋２－犾犪狋１

（犾狅狀犘－犾狅狀）＋犾犪狋 （３）

　　由公式 （２）与 （３）可以得出飞行计划航迹上与 ＱＡＲ数

据对应点的经纬度坐标如下：

犾狅狀犘 ＝
｛犃２犾狅狀＋犅２犾狅狀１＋犃犅（犾犪狋－犾犪狋１）｝

犃２＋犅
２

犾犪狋犘 ＝－
犃
犅

犃２（犾狅狀－犾狅狀１）＋犃犅（犾犪狋－犾犪狋１）

犃２＋犅
２ ＋｛ ｝犾犪狋

犃＝犾狅狀２－犾狅狀１

犅＝犾犪狋２－犾犪狋

烅

烄

烆

烍

烌

烎１

（４）

２　误差模型计算

２１　惯性导航误差计算

由专用 ＱＡＲ 数据译码出的数据文件为 ＣＳＶ （Ｃｏｍｍａ

ＳｅｐａｒａｔｅｄＶａｌｕｅ）格式，其中包括多项数据，对于分析所需惯

性导航数据只需经度、纬度信息这两项。其中经纬度信息每４

秒更新一次，故需要对数据进行初步处理筛选出需要的数据，

以减少后续计算量。图１为实际数据以及飞行计划数据。图２

为经坐标变换计算出的惯导误差。

图１　初步处理的数据

图２　惯导误差

２２　数据滤波

由图２可知计算出的惯导误差数据包含高频噪声，需要进

行进一步的处理。本文选用的是小波去噪方法，在 ｍａｔｌａｂ中

使用ｗｄｅｎｃｍｐ函数将误差数据进行滤波处理。通过对比最终

选用小波基为ｄｂ６，层数为４的小波去噪变换。滤波后的数据

如图３所示，其已经将高频噪声滤除，并且较好地保留了原始

信号有用信息。

图３　滤波后的误差数据

２３　误差信号多尺度分析

惯性系统在制造、装调中存在误差，所有这些因素称为误

差源，捷联惯导系统误差源主要可分为以下几类：元件误差、

安装误差、初始条件误差等。在民航飞机运行过程中，其惯导

系统不是一个独立的系统，它的运行受到其他系统的影响，无

法单独进行分析。本文所分析的误差结合了飞行管理计算机，

飞行控制计算机等误差。其为非平稳的时间序列，会随着时间

的推移而增加，有一定的趋势。使用小波变换将误差按频率进

行分解和重构，将其分解成高频与低频两部分，分别进行分析

最终得到误差的数学模型。

对惯导误差使用小波分解的 Ｍａｌｌａｔ算法，将惯导误差信

号经两个互补的滤波器产生两个信号狓１犃（狀）和狓
１
犇（狀），其中

狓１犃（狀）为误差信号经１层小波分解后的低频部分，狓
１
犇（狀）为高

频部分。经多次实验，最终选用 ｍａｔｌａｂ中ｄｂ１０的小波基，对

误差信号进行５层分解，其分解过程如图４所示，其中狓犻犃（狀）

与狓犻犇（狀）（犻＝１，２，３，４，５）分别代表误差信号经第ｉ层小

波分解后的低频部分与高频部分。经过５层小波分解得到误差

信号的低频分量狓５犃（狀）和高频分量狓
犻
犇（狀）（犻＝１，２，３，４，

５）。

图４　误差信号的五层小波分解过程

分解后的各层小波系数可以通过单支重构恢复到原来的序

列长度，使之具有与原序列时间尺度一致的性质。应用此方法

可以对误差信号进行多尺度分析。误差信号经５层小波分解及

重构后，其数据如图５所示，通过观察可知低频分量狓５犃（狀）重

构后为非平稳时间序列。

２４　犃犚犕犃模型建立

ＡＲ （ＡｕｔｏＲｅｇｒｅｓｓｉｖｅ）模型、ＭＡ （ＭｏｖｉｎｇＡｖｅｒａｇｅ）模

型和ＡＲＭＡ模型描述的时间序列为平稳时间序列。如果所研

究的时间序列是非平稳的，则必须先对其做平稳化处理［８］。误

差信号通过小波分解，分解到不同的频率通道上，通过小波单

支重构，得到与原信号时间尺度一致的各层信号。由于分解后
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图５　经５层小波分解及重构后的误差信号

的信号在频率成分上比原信号简单，高频部分常为周期振荡信

号，可以用均值为零的平稳时间序列分析方法来分析预测［８］。

图６为建模流程图。

图６　建模流程图

经过小波分解后得到狓５犃（狀）的重构序列为非平稳时间序

列，对狓５犃（狀）的重构序列进行差分处理得到其误差增量模型

Δ狓
５
犃（狀），其计算公式如式 （５），其中狀＞１。Δ狓

５
犃（狀）为平稳时

间序列。

Δ狓
５
犃（狀）＝狓

５
犃（狀）－狓

５
犃（狀－１） （５）

　　通过计算Δ狓
５
犃（狀）及狓

犻
犇（狀）重构后的小波系数的 ＡＣＦ

（ＡｕｔｏＣｏｒｒｅｌａｔｉｏｎＦｕｎｃｔｉｏｎ）、ＰＡＣＦ （ＰａｒｔｉａｌＡｕｔｏｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ

Ｆｕｎｃｔｉｏｎ），结合表１所示的ＡＲＭＡ模型类型判别准则，判断

ＡＣＦ与ＰＡＣＦ的特性 （截尾或拖尾），可以判断Δ狓５犃（狀）及

狓犻犇（狀）重构后序列的模型形式。ＡＲ模型、ＭＡ模型和 ＡＲＭＡ

模型是平稳随机信号的３种标准随机模型，其中 ＡＲ模型和

ＭＡ模型是ＡＲＭＡ模型的两种特殊形式。将均值为零的白噪

声序列通过全极型、全零型和零极型滤波器，就可以分别产生

ＡＲ、ＭＡ和ＡＲＭＡ过程
［８］。通过计算 ＡＣＦ及ＰＡＣＦ并且分

析其特性得出Δ狓
５
犃（狀）及狓

犻
犇（狀）重构后的序列适用于 ＡＲＭＡ

模型。

表１　ＡＲＭＡ模型类型判别准则

判定项目
模型类型

ＡＲ（狆）ＭＡ（狇）ＡＲＭＡ（狆，狇）

ＡＣＦ 拖尾 截尾 拖尾

ＰＡＣＦ 截尾 拖尾 拖尾

ＡＲＭＡ模型是 ＡＲ 模型和 ＭＡ 模型的结合，其中 ＡＲ

（狆）模型描述的是当前值与历史值之间的关系：随机信号可

由自身的狆个历史数据狓 （狀－犽）和白噪声狑 （狀）的线性组

合表示。而 ＭＡ （狇）描述的是自回归部分的误差累计：随机

信号可由当前激励值狑 （狀）和若干次过去激励值狑 （狀－犽）

线性组合表示。公式 （６）为ＡＲＭＡ （狆，狇）模型的数学表达

式，其中狓（狀）代表Δ狓５犃（狀）及狓
犻
犇（狀）。

狓（狀）＝∑
狇

犽＝０
犫犽狑（狀－犽）－∑

狆

犽＝１
犪犽狓（狀－犽） （６）

　　对于 ＡＲＭＡ模型中阶数狆，狇的确定可以借助 Ｍａｔｌａｂ中

的ＡＲＭＡＸ辨识工具箱。ＡＲＭＡ模型是ＡＲＭＡＸ模型的一种

特殊形式，其定义为ａｒｍａｘ （狔，［狀犪狀犮］），其中狔为需要辨识

的数据， ［狀犪狀犮］分别为 ＡＲＭＡ模型的阶数，函数输出为

ＡＲＭＡ模型相关的参数。其定义如下：

犃（狕）犢（狋）＝犆（狕）犲（狋）

犃（狕）＝１＋∑
狆

犻＝１
犪犻狕

－犻

犆（狕）＝１＋∑
狇

犻＝１
犮犻狕

－

烅

烄

烆

烍

烌

烎
犻

（７）

　　其中：犢 （狋）为输出序列，犲 （狋）为白噪声序列，狆和狇

分别为ＡＲＭＡ模型中ＡＲ和 ＭＡ的阶数。ＡＲＭＡ模型的阶数

越高，对于时间序列的描述就越准确。但是随着阶数的增大，

计算量也就相应的变大，这就需要在确定 ＡＲＭＡ模型阶数时

兼顾简洁性和精确性。

由ＡＲＭＡＸ工具箱估算出Δ狓
５
犃（狀）及狓

犻
犇（狀）重构序列所对

应的ＡＲＭＡ模型阶数后，计算出 ＡＲＭＡ模型与Δ狓５犃（狀）及

狓犻犇（狀）重构序列的残差平方和，结合赤池信息量准则 （ＡＩＣ，

ＡｋａｉｋｅＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＣｒｉｔｅｒｉｏｎ）可以较好地估计 ＡＲＭＡ模型的

阶数。

犃犐犆准则是衡量统计模型拟合优良性的一种标准，在一般

的情况下可以表示为：

犃犐犆＝ （２犽－２犔）／狀 （８）

犔＝－（
狀
２
）ｌｎ（２狆犻）－（

狀
２
）ｌｎ（
犛犛犈
狀
）－
狀
２

（９）

　　它的假设条件是模型的误差服从独立正态分布。其中：犽

是参数的数量，这里取值为２，犔是对数似然值，狀是观测值

数目即误差序列的长度，犛犛犈 为残差平方和。犃犐犆 的大小取决

于犔和犽。犽取值越小，犃犐犆 越小；犔取值越大，犃犐犆 值越小。

犽小意味着模型简洁，犔大意味着模型精确。因此犃犐犆 和修正

的决定系数类似，在评价模型时兼顾了简洁性和精确性。通过

计算建立Δ狓
５
犃（狀）及狓

犻
犇（狀）（犻＝５，４，３，２，１）重构后序列的

ＡＲＭＡ模型，其结阶数狆和狇的值如表２所示，经犃犐犆 准则
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检验，其较好描述了Δ狓５犃（狀）及狓
犻
犇（狀）重构后序列。表３和表

４为Δ狓
５
犃（狀）及狓

犻
犇（狀）重构后序列ＡＲＭＡ模型的系数值，其中

Ａ５代表Δ狓
５
犃（狀），Ｄ５、Ｄ４、Ｄ３、Ｄ２、Ｄ１代表狓

犻
犇（狀）（犻＝５，

４，３，２，１）。

表２　ＡＲＭＡ模型阶数

阶数 １０，１０ ９，１０ ７，９ １０，１０ １０，９ ６，７

表３　ＡＲＭＡ模型系数犪犻

犪１ 犪２ 犪３ 犪４ 犪５

Ａ５ －５．６８３ １４．７ －２３．６５ ２８．２３ －２９．２３

Ｄ５ －４．２２２ ８．３７４ －１０．８２ １１．３５ －１１．３５

Ｄ４ －２．５２９ ３．３４７ －３．２３７ ３．３１３ －３．３０４

Ｄ３ －２．６５３ ４．９５３ －６．７０６ ８．７７１ －９．３３１

Ｄ２ １．６９ ３．５１８ ４．４０３ ５．９２５ ５．８４５

Ｄ１ ３．３２ ２．２１３ －４．２８ １．１２ ６．２１

犪６ 犪７ 犪８ 犪９ 犪１０

Ａ５ ２８．２８ －２３．６２ １４．５６ －５．５５４ ０．９６２

Ｄ５ １０．４１ －７．２０１ ３．０４６ －０．５６１

Ｄ４ ２．３６２ －０．７８１

Ｄ３ ８．８１２ －６．７４３ ４．９６７ －２．７１６ １．０８４

Ｄ２ ５．８０５ ４．１９３ ３．３０３ １．４９８ ０．８６９

Ｄ１ －０．２８７

表４　ＡＲＭＡ模型系数犮犻

犮１ 犮２ 犮３ 犮４ 犮５

Ａ５ ０．０４０ ０．３０７ １．１０８ －０．０３０ １．００３

Ｄ５ ０．６１８ ０．４６２ １．２５２ １．１３２ １．４０８

Ｄ４ １．３１８ ２．２６９ ２．２５１ ０．２５４ －０．３６７

Ｄ３ ０．５４４ －２．６１４ －１．５３１ １．５５６ １．９２３

Ｄ２ －３．１０２ ２．７７ ０．０５７ －１．２６９ １．０５７

Ｄ１ １．９７１ －０．４８２ ６．２１３ ８．１５４ －１．５４１

犮６ 犮７ 犮８ 犮９ 犮１０

Ａ５ ０．４８７ ０．４９０ ０．４５８ ０．２７６ ０．６９５

Ｄ５ １．１１４ １．２０７ ０．３８８ ０．５２６２ ０．９１５

Ｄ４ －２．２２９ －２．２１２ －１．２１５ －０．９１２

Ｄ３ １．６９２ －１．３９５ －２．５５６ ０．４５８ ０．９２３

Ｄ２ ０．１６３ －２．３１１ ２．３３３ －０．６９８

Ｄ１ ０．２１ ６．３１

３　犃犚犕犃模型验证

通过以上方法建立惯导误差的 ＡＲＭＡ模型，使用另一同

航线航班的飞行数据进行验证，起始时间为通过规定导航点的

时间，其对应的距离误差作为 ＡＲＭＡ模型的输入信号，最终

得到ＡＲＭＡ模型的输出信号即估算误差。实际误差数据与

ＡＲＭＡ模型估算误差如图７所示。由对比可知建立的模型符

合要求，能较好地反映其变化趋势。若无其他因素影响，飞机

在飞行中依靠惯性导航及飞控计算机可以较好地保持其航迹。

实际飞行中，由于有空管因素存在，飞机飞行轨迹并不是一直

按照飞行计划飞行；同时因为天气 （雷电或积雨云）等原因，

飞机会进行绕飞，这些因素就造成了飞机轨迹的不可预测。由

于飞机结合飞行计划及空管发布的指令飞行，且航路有一定的

宽度，故飞机在接通自动驾驶仪后，会和飞行计划预计航线之

间有固定的偏差，在此不进行特别的分析。

图７　实际误差与ＡＲＭＡ模型估算误差

４　结束语

惯性导航是民航飞机最为重要的导航系统之一，它自主地

为飞行提供飞机导航信息，由于当前我国民航所使用的飞机主

要为外国制造，生产厂商并不会提供其设计资料，故无法从系

统结构的角度分析并评估其惯导误差。而本文提出的方法可以

用于评估飞机在实际运行过程中惯导误差。当前我国正在推进

ＰＢＮ （ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂａｓｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ）技术实施，其运行对飞

机导航系统有特定的要求，本文提出的方法可以用于飞机惯导

性能评估，并且对于在实际运行新型号民航飞机，中评估其惯

性导航性能也有一定的借鉴意义。
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