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面向精密进近运行需求的 ＧＬＳ 接收机性能评估

钟伦珑ꎬ张卓轩ꎬ樊振东

(中国民航大学ꎬ智能信号与图像处理天津市重点实验室ꎬ天津 ３００３００)

[摘要] 　 作为新一代精密进近着陆系统ꎬ卫星着陆系统(ＧＬＳ)有着传统着陆方式无法比拟的优势. 对 ＧＬＳ 系统

的性能评估有助于分析飞行品质和 ＧＬＳ 机载产品适航认证ꎬ也可推动我国北斗系统在民航中的应用. 在对 ＧＬＳ
机载子系统架构、精密进近运行中性能参数关系与需求的分析基础上ꎬ提出了一种 ＧＬＳ 接收机的性能评估方案ꎬ
研究和设计关键所需导航性能参数的评估算法ꎬ开发了面向精密进近运行需求的 ＧＬＳ 接收机性能评估系统. 使

用实际 ＧＬＳ 进行着陆的飞机航迹数据的评估结果表明ꎬ本文的性能评估方案和系统是切实可行的.
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为满足迅猛发展的航空运输市场航行需求ꎬ国际民航组织(ＩＣＡＯ)提出了很多新航行技术ꎬ星基导航

系统和基于性能导航(ＰＢＮ)运行[１] . 为增强星基导航系统的导航性能ꎬ满足航路、终端区等运行需求ꎬ使
用星基增强系统(ＳＢＡＳ)、地基增强系统(ＧＢＡＳ)与机载增强系统(ＡＢＡＳ)分别从空中、地面和机载端对卫

星导航信号进行增强ꎬ这些系统与导航卫星系统合称为全球导航卫星系统(ＧＮＳＳ).
在 ＧＮＳＳ 中ꎬ地基增强系统(ＧＢＡＳ)提供对卫星信号的差分校正和完好性增强ꎬ卫星着陆系统(ＧＬＳ)

是基于 ＧＢＡＳ 系统的精密进近系统ꎬ包含与自动驾驶及其他相关系统互联的机载 ＧＬＳ 设备. 在 ＧＢＡＳ 增强

的卫星定位信息基础上ꎬＧＬＳ 系统可实现精密进近着陆[２] . 相对传统的精密进近仪表着陆系统( ＩＬＳ)而
言ꎬ一套 ＧＬＳ 设备可同时满足多个进近程序的使用需求ꎬ且具有设备场地环境要求低、信号稳定、建设和

运行成本低、使用灵活等运行优势ꎬ可进一步弥补 ＰＢＮ 在精密进近及低能见度运行方面的不足ꎬ具有广阔

的应用前景.
性能评估是飞行品质分析与机载产品适航认证的重要环节. 近年来ꎬ随着全球配备 ＧＢＡＳ 设施的机场增
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多ꎬＧＬＳ 系统的性能评估算法成了研究热点[３] . 在性能评估指标间的关系和计算方面ꎬＫｏｖａｃｈ Ｋ 用球壳模型

与金字塔模型描述了 ４ 个主要指标之间的关系[４]ꎬ但这些模型不足以体现性能指标的递进关系ꎻ李作虎提出

将指标分为基础性能层和拓展性能层的平行递进模型[５]ꎬ符合民航界对性能计算的需求. 在性能评估技术方

面ꎬＬｉｍ 等开发动态测试软件记录不同定位模式下 ＧＮＳＳ 接收机的动态输出[６] . Ｑｕｒｅｓｈｉ 等对不同 ＧＮＳＳ 系统

性能进行了评估[７] . 孙淑光等通过仿真对 ＧＢＡＳ 机载接收机进行了完好性评估分析[８] . 于耕等通过在无遮挡

地带对卫星的静止观测数据来对 ＧＢＡＳ 机载子系统进行精度与完好性评估[９] . 但是ꎬ在机场终端区的 ＧＮＳＳ
应用ꎬ需要考虑水平与垂直导航性能ꎬ同时外界环境变化很快ꎬ这给 ＧＬＳ 机载子系统的性能评估带来挑

战[１０－１２] . 而上述研究都属于在理想环境下对机载子系统的性能评估ꎬ没有考虑到外界环境的实时变化.
２０１９ 年 １１ 月ꎬ中国民航局发布了«中国民航北斗卫星导航系统应用实施路线图»ꎬ指出需要开展对北

斗系统在民航中应用的验证评估工作ꎬ对 ＧＬＳ 机载子系统性能评估技术的研究有助于推动北斗系统在民

航中的应用[１３] . 本文基于精密进近运行需求ꎬ结合 ＧＬＳ 系统相关标准规范ꎬ设计和开发 ＧＬＳ 机载子系统

性能评估系统. 论文从系统总体设计、性能评估算法、系统测试与分析方面展开论述.

１　 系统总体设计

１.１　 ＧＬＳ 机载子系统

卫星着陆系统(ＧＬＳ)由三大部分组成:卫星子系统、地面子系统与机载子系统. 卫星子系统:ＩＣＡＯ 规

定ꎬ四大核心星座包括 ＧＰＳ、ＧＬＯＮＡＳＳ、Ｇａｌｉｌｅｏ 和中国的北斗ꎬ可向不同用户提供定位测速授时等导航服

务[１] . 地面子系统:又称地基增强系统(ＧＢＡＳ)ꎬ监视机场周围空域的卫星导航信号质量ꎬ计算进近过程中

所需的精密进近航道(ＦＡＳ)数据块、位置误差修正值等数据ꎬ并通过甚高频数据广播(ＶＤＢ)将这些数据发

送给飞机. 机载子系统:负责接收处理着陆导引信号ꎬ并向飞行管理系统、自动飞行系统等输出类 ＩＬＳ 信

号. 其中ꎬ机载子系统的最低运行性能在美国航空无线电技术委员会(ＲＴＣＡ)标准 ＤＯ－２５３ 和 ＩＣＡＯ 附件

十中有较为详细的叙述ꎬ其硬件设计应该符合 ＤＯ－１６０ 的要求ꎬ软件认证应该符合 ＤＯ－１７８Ｂ 的要求[２] .

图 １　 ＧＬＳ 机载子系统一般架构

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｇｅｎｅｒａｌ ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ａｉｒｂｏｒｎｅ ＧＬＳ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ

ＧＬＳ 机载子系统结构如图 １ 所示ꎬ空客和

波音飞机都具有类似结构. 多模接收机(ＭＭＲ)
综合实现了导航卫星信号接收机(ＧＮＳＳ 接收

机)、 ＶＤＢ 接收机、 精密进近导航模块等功

能. 着陆过程中ꎬＭＭＲ 接收机接收到导航卫星

信号以及 ＶＤＢ 信号后ꎬ进一步处理成满足一定

导航性能的着陆导引信号ꎬ供自动飞行系统自

动控制或人工操纵提示用. 飞行员可以通过不

同的接口监控 ＧＬＳ 机载子系统的工作.
１.２　 着陆过程中的导航性能参数与需求

为了保障飞行安全ꎬ航空业界在以往航空

设计、制造和运行经验的基础上ꎬ提出了一系列适航规范标准ꎬ在标准中对关键信号性能指标进行规

范. 导航信号ꎬ特别是进近着陆过程中的导引信号ꎬ对飞行安全非常重要. 根据对决断高和跑道视程要求

的不同ꎬＩＣＡＯ 将精密进近运行能力分为 ３ 类(ＣＡＴ ＩꎬＣＡＴ ＩＩꎬＣＡＴ ＩＩＩ)ꎬ不同类别的进近对导航系统的性能

有着不同的要求ꎬ具体如表 １ 所示[２] .
表 １　 不同类别精密进近导航系统性能需求

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍｓ ｕｎｄｅｒ ｖａｒｉｏｕｓ ｃｌａｓｓ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ

进近类型

精度

定位精度(９５％)
水平(Ｈ) / ｍ 垂直(Ｖ) / ｍ

完好性

告警限

水平(Ｈ) / ｍ 垂直(Ｖ) / ｍ
连续性 可用性

ＣＡＴ Ｉ １６ ７.７ ４０ １０~１５ ８×１０－６ / １５ ｓ ０.９９~０.９９９ ９
ＣＡＴ ＩＩ ６.９ ２.０ １７.３ ５.３ ４×１０－６ / １５ ｓ ０.９９~０.９９９ ９

ＣＡＴ ＩＩＩ ６.２ ２.０ １５.５ ５.３ ２×１０－７ / ３０ ｓ(Ｈ)
２×１０－７ / １５ ｓ(Ｖ)

０.９９~０.９９９ ９
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　 　 对着陆过程中导航性能的评估主要有两方面的好处:(１)有助于分析飞行品质. 在人工操纵飞机着陆

过程中ꎬ特别是飞行员训练期间ꎬ可以分析飞行员操纵特点ꎬ改善训练效果ꎻ(２)对导航性能评估ꎬ有助于

全面认识待适航认证机载导航产品的性能ꎬ这对国产化北斗 ＧＬＳ 机载接收机的研制尤其重要. 卫星导航

参数有很多ꎬ按照参数是否有解析成信息ꎬ可以分为反映卫星导航信号的“信号级参数”和反映导航服务

性能的“信息级参数” [１４] . 按照如表 １ 所示的进近着陆性能要求ꎬ“信息级参数”与进近着陆中的精度、完
好性、连续性和可用性参数的映射与联系整理如图 ２ 所示ꎬ精度、完好性可以视为民航应用中的基础性能

参数ꎬ受导航设施与导航信号在空间传播特性的影响ꎬ而连续性、可用性需在基础性能参数的基础上进一

步评估.

图 ２　 卫星导航参数与民航应用关联结构图

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ａｎｄ ｃｉｖｉｌ ａｖｉａｔｉｏｎ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

图 ３　 ＧＬＳ 机载子系统性能评估系统结构

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ａｉｒｂｏｒｎｅ ＧＬＳ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ

１.３　 性能评估系统总体设计

通过以上分析ꎬ可以看出在性能评估中ꎬ精度和完

好性评估是基础ꎬ据此设计的 ＧＬＳ 机载子系统性能评

估系统结构如图 ３ 所示. 整个系统以导航参数作为原

始输入ꎬ由 ３ 个子模块组成:完好性评估模块、精度评

估模块、连续性与可用性评估模块. 其中ꎬ导航参数的

获取有两个途径ꎬ分别对应不同的需求:一个途径是实

际的 ＧＬＳ 机载子系统输出ꎬ这可以从飞机的数字式飞

行数据记录仪(ＤＦＤＲ)或快速存取记录器(ＱＡＲ)获

得ꎬ用于飞行品质分析ꎻ另一个途径来自于待适航认证

的机载导航产品ꎬ用于对产品性能的分析ꎬ这种途径也适用于对产品的仿真或性能评估模拟.
完好性模块从导航参数中获得飞机航迹数据与伪距误差修正信息ꎬ计算保护级及对应的告警限ꎬ通过

保护级与告警限的比较ꎬ判断完好性指标是否符合当前精密进近类型的完好性需求. 如果完好性需求符

合ꎬ则往下进行精度评估. 精度评估模块结合伪距误差修正信息ꎬ计算由各种误差导致的定位误差ꎬ通过

定位误差与当前精密进近类型定位精度的比较ꎬ判断精度指标是否符合当前精密进近类型的精度需

求. 如果符合完好性和精度需求ꎬ则将前述计算的性能指标及各参数数据发送到连续性与可用性评估模

块ꎬ计算 ＧＬＳ 机载子系统的可用性与连续性ꎬ判断可用性与连续性是否符合连续性与可用性需求ꎬ检测可

用性与连续性是否超过当前精密进近类型的连续性与可用性需求. 如果全部性能需求符合ꎬ给出“符合性

能需求”的结论ꎬ否则给出“不符合性能需求”结论ꎬ并输出相应的不通过判定信息ꎬ系统流程图如图 ４
所示.

—８８—
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图 ４　 性能评估流程图

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｆｌｏｗｃｈａｒｔ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

２　 性能评估算法

在如图 ４ 所示的性能评估流程中ꎬ对性能参数的计算与评估是重点ꎬ以下结合 ＩＣＡＯ 附件十和 ＲＴＣＡ
最低运行性能标准(ＭＯＰＳ)ＤＯ－２５３ꎬ对各指标的算法进行研究.
２.１　 完好性指标评估

完好性模块从导航参数中获得飞机航迹数据与伪距误差修正信息ꎬ计算保护级及对应的告警限ꎬ通过

保护级与告警限的比较ꎬ判断完好性指标是否符合当前精密进近类型的完好性需求.
机载子系统的告警限是在精密进近过程中ꎬ通过判断与跑道间的距离得到的ꎬ分为水平告警限

(ＨＡＬ)和垂直告警限(ＶＡＬ). 机载子系统的告警限确定方式与表 １ 所示对导航系统固定的告警限不同ꎬ
机载子系统的告警限为飞机与跑道入口距离的函数. 当飞机进入精密进近区域后ꎬ机载子系统的水平与

垂直告警限的确定方式如表 ２、表 ３ 所示[１] . 其中ꎬＬＴＰ 为着陆入口点ꎬＦＴＰ 为虚拟入口点ꎬＦＡＳＨＡＬ、
ＦＡＳＶＡＬ 为设定的初始告警限ꎬ通过 ＶＤＢ 广播报文获得. 当机载子系统计算的飞机位置在精密进近区域

之外时ꎬ水平告警限与垂直告警限分别为 ＦＡＳＨＡＬ＋２９.１５ 与 ＦＡＳＶＡＬ＋３３.３５.
表 ３　 ＣＡＴ Ｉ垂直告警限

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｖｅｒｔｉｃａｌ ａｌｅｒｔ ｌｉｍｉｔｓ ｕｎｄｅｒ ＣＡＴ Ｉ ａｐｐｒｏａｃｈ

飞机距离 ＬＴＰ / ＦＴＰ 的
高度差(ｆｔ) 垂直告警限 / ｍ

１００<Ｈ ≤ ２００ ＦＡＳＶＡＬ
２００<Ｈ ≤ １ ３４０ ０.０２９ ２５Ｈ(ｆｔ)＋ＦＡＳＶＡＬ－５.８５

Ｈ>１ ３４０ ＦＡＳＶＡＬ＋３３.３５

表 ２　 ＣＡＴ Ｉ水平告警限

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ａｌｅｒｔ ｌｉｍｉｔｓ ｕｎｄｅｒ ＣＡＴ Ｉ ａｐｐｒｏａｃｈ

飞机沿着最终进近路径距离 ＬＴＰ /
ＦＴＰ 的水平距离 / ｍ 水平告警限 / ｍ

２９１<Ｄ ≤ ８７３ ＦＡＳＨＡＬ
８７３<Ｄ ≤ ７ ５００ ０.００４４Ｄ(ｍ)＋ＦＡＳＨＡＬ－３.８５

Ｄ>７ ５００ ＦＡＳＨＡＬ＋２９.１５

　 　 精密进近的空间信号相对于地面站参考点的保护级(水平保护级 ＨＰＬ、垂直保护级 ＶＰＬ)定义为定位

域误差的置信包络[１] . 具体的保护级计算比较复杂:在 ＧＬＳ 系统中ꎬＧＢＡＳ 地面基准站与有效导航卫星是

否故障会影响机载子系统的定位误差. 但是ꎬ考虑到实际中监控维护系统的存在ꎬ可以认为不会发生如下

情形:地面基准站与有效导航卫星同时故障、或两台及以上地面基准站故障、或两个及以上有效导航卫星

故障. 因此ꎬ在计算机载子系统的垂直保护级与水平保护级时ꎬ只考虑以下两种假设:地面基准站接收机

与卫星无故障的情形 Ｈ０(无故障)ꎬ仅一台地面基准站或一个有效导航卫星发生故障的情形 Ｈ１(单机故

障) .

—９８—
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考虑到无故障和有故障两种情形ꎬ保护级 ＶＰＬ 与 ＨＰＬ 可由如下公式计算:
ＶＰＬ＝ｍａｘ[ＶＰＬＨ０ꎬＶＰＬＨ１]ꎬ
ＨＰＬ＝ｍａｘ[ＨＰＬＨ０ꎬＨＰＬＨ１]ꎬ

(１)

式中ꎬ下标 Ｈ０ 和 Ｈ１ 分别代表无故障和单机故障两种情形ꎬ以下分别针对两种情形进行保护级计算分析.
２.１.１　 Ｈ０(无故障)

没有故障发生时ꎬＶＰＬ 与 ＨＰＬ 可由如下式子计算:

ＶＰＬＨ０ ＝ Ｋ ｆｆｍｄ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
Ｓ２
ｖｅ × σ２

ｉ ꎬ

ＨＰＬＨ０ ＝ Ｋ ｆｆｍｄ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
Ｓ２
ｌａ × σ２

ｉ ꎬ

(２)

σ２
ｉ ＝σ２

ｐｒｇｎｄꎬｉ＋σ２
ｔｒｏｐｏꎬｉ＋σ２

ｐｒａｉｒꎬｉ＋σ２
ｉｏｎｏꎬｉꎬ (３)

式(２)中ꎬＫ ｆｆｍｄ的取值与地面基准站的个数有关ꎬＧＢＡＳ 系统的地面基准站一般为 ４ 个ꎬ参照 ＲＴＣＡ ＤＯ－２５３
标准[１５]ꎬＫ ｆｆｍｄ取值为 ５.８４７. Ｓ∗ꎬｉ为第 ｉ 颗卫星伪距误差在不同方向上的投影系数. Ｎ 为观测到卫星的颗

数ꎬσｔｒｏｐｏꎬｉ、σｉｏｎｏꎬｉ、σｐｒａｉｒꎬｉ分别为第 ｉ 颗卫星残留的对流层时延导致的误差、电离层时延导致的误差、机载设

备钟差导致的误差ꎬσｐｒｇｎｄꎬｉ为无故障情形下 ＧＢＡＳ 的修正值误差ꎬ计算公式为:

σｐｒｇｎｄꎬｉ ＝
(ａ０＋ａ１ｅ

－θｉ / θ０) ２

Ｍ
＋ａ２

２ ꎬ (４)

式中ꎬＭ 为地面基准站的个数ꎬθｉ 为第 ｉ 颗卫星的仰角ꎬθ０、ａ０、ａ１、ａ２ 的定义参见 ＲＴＣＡ ＤＯ－２４５Ａ 的表 ３
－１[１５] .

另 Ｓｖｅꎬｉ ＝Ｓｖꎬｉ＋Ｓｘꎬｉ×ｔａｎ θＧＳꎬ其中 ｔａｎ θＧＳ为下滑角对应的正切值ꎬＳｌａꎬｉ ＝ＳｙꎬｉꎬＳｘꎬｉ、Ｓｙꎬｉ、Ｓｖꎬｉ分别为第 ｉ 颗卫星

伪距误差在 ｘ、ｙ 与垂直方向上的投影系数. 应用广义最小二乘法ꎬ投影矩阵 Ｑ 定义为:

Ｑ＝

Ｓｘꎬ１ Ｓｘꎬ２ 􀆺 ＳｘꎬＮ

Ｓｙꎬ１ Ｓｙꎬ２ 􀆺 ＳｙꎬＮ

Ｓｖꎬ１ Ｓｖꎬ２ 􀆺 ＳｖꎬＮ

Ｓｔꎬ１ Ｓｔꎬ２ 􀆺 ＳｔꎬＮ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝(ＧＴ×Ｐ×Ｇ) －１×ＧＴ×Ｐꎬ (５)

Ｐ＝

σ２
１ ０ 􀆺 ０

０ σ２
２ 􀆺 ０

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
０ ０ 􀆺 σ２

Ｎ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

－１

ꎬ (６)

式中ꎬＧ 矩阵的第 ｉ 行:Ｇｉ ＝[－ｃｏｓ θｉｃｏｓ ψｉ 　 －ｃｏｓθｉｓｉｎ ψｉ 　 －ｓｉｎθｉ 　 １]ꎬ其中 ψｉ 为第 ｉ 颗卫星的方位角.
２.１.２　 Ｈ１(单机故障)

此时ꎬＶＰＬ 与 ＨＰＬ 可由如下式子计算:
ＶＰＬＨ１ ＝ｍａｘ[ＶＰＬ ｊ]ꎬ
ＨＰＬＨ１ ＝ｍａｘ[ＬＰＬ ｊ]ꎬ

(７)

式中:
ＶＰＬ ｊ ＝ ｜Ｂｖｅꎬｊ ｜ ＋ＫｍｄσｖｅꎬＨ１ꎬ
ＨＰＬ ｊ ＝ ｜Ｂ ｌａꎬｊ ｜ ＋ＫｍｄσｌａꎬＨ１ꎬ

(８)

式中ꎬσｖｅꎬＨ１和 σｌａꎬＨ１代表单机故障时在垂直面和侧向引入的不确定度ꎬ具体公式参照 ＩＣＡＯ 附件十ꎬＫｍｄ与 Ｋ ｆｆｍｄ

类似ꎬ取值与地面基准站的个数有关ꎬ参照 ＲＴＣＡ ＤＯ－２５３ 标准[１５]ꎬＫｍｄ取为 ２.８７８. Ｂｖｅꎬｊ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
(ＳｖｅꎬｉＢ ｉꎬｊ)ꎬ

Ｂ ｌａꎬｊ ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
(ＳｌａꎬｉＢ ｉꎬｊ)ꎬＢ ｉꎬｊ表示第 ｊ 号基准站接收第 ｉ 颗卫星的信号而获得的 Ｂ 值ꎬ是利用多个地面基准站

的伪距修正值构造的参考值ꎬ主要用于对差分数据进行完好性检测ꎬ可由下式得到[１６]:
—０９—
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Ｂ ｉꎬｊ ＝ＰＲＣ ｉ－
１

Ｍ－１ ∑
Ｍ

ｎ ＝ １ꎬｎ≠ｊ
ＰＲＣ ｉꎬｎꎬ (９)

式中ꎬ下标 ｉ 为卫星的编号ꎬｊ、ｎ 表示基准站的编号ꎬＰＲＣ ｉ 为所有地面基准站测量的第 ｉ 颗卫星的伪距修正
值的平均值ꎬＰＲＣ ｉꎬｎ为第 ｎ 个地面基准站测量的第 ｉ 颗卫星的伪距修正值ꎬ对第 ｉ 颗卫星 Ｂ 值监测的阈值

计算公式为:

Ｂ ｉꎬｔｈ ＝
５.６× (０.１６＋１.０７ｅ－θｉ×１８０ / π / １５.５) ２

Ｍ
＋０.０８２

æ

è
ç

ö

ø
÷

(Ｍ－１)
. (１０)

２.２　 精度指标评估

结合伪距误差修正信息ꎬ计算由各种误差导致的定位误差ꎬ通过定位误差与定位精度的比较ꎬ判断精

度指标是否满足当前精密进近类型的精度需求. 不同误差源和卫星构形均对定位精度产生影响ꎬ定位误

差 Ｅ 可以由下式进行计算:
Ｅ＝σＵＥＲＥ×ＤＯＰꎬ (１１)

式中ꎬσＵＥＲＥ为误差源导致的伪距残差因子ꎬ可以通过文献[２]的 ＵＥＲＥ 模型计算得到ꎻ精度因子 ＤＯＰ 为卫

星与用户的相对位置对精度的影响因子ꎬ可分解成水平分量精度因子 ＨＤＯＰ 和垂直分量精度因子 ＶＤＯＰꎬ
也可用水平误差分量 ＥＨ 和垂直误差分量 ＥＶ 表示ꎬ具体计算方式如下所述.

由参数估计理论可知ꎬ对位置和时间估计的误差与伪距测量误差存在一定关系ꎬ应用最小二乘求解

时ꎬ可得:
ｄｘ＝[(ＡＴＡ) －１ＡＴ]ｄρꎬ (１２)

式中ꎬｄｘ 是对位置和时间估计的误差ꎬｄρ 是伪距测量误差ꎬ而 Ａ 是 Ｎ×４ 的观测矩阵ꎬＮ 为观测卫星数.

Ａ＝

ａｘ１ ａｙ１ ａｚ１ １
ａｘ２ ａｙ２ ａｚ２ １
⋮ ⋮ ⋮ １
ａｘＮ ａｙＮ ａｚＮ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

. (１３)

观测矩阵的行向量 ａｉ ＝[ａｘｉ ａｙｉ ａｚｉ １]为飞机与第 ｉ 颗卫星连线的观测矢量. 由于用户与卫星之间的相

对位置变化很小ꎬ通常认为伪距误差 ｄρ 是均值为 ０ 的高斯随机变量ꎬ同时将 ｄｘ 视为均值为零的高斯变

量. 根据协方差定义:
Σ ｄｘ ＝ｃｏｖ(ｄｘ)＝ (ＡＴＡ) －１σ２

ＵＥＲＥꎬ (１４)
将 ｄｘ 在位置坐标系 ＸＴ ＝[ｘｕ ｙｕ ｚｕ ｃｔｕ]中展开ꎬ它的协方差形式如下:

Σ ｄｘ ＝

σ２
ｘｕ σｘｕσｙｕ σｘｕσｚｕ σｘｕσｃｔｕ

σｘｕσｙｕ σ２
ｙｕ σｙｕσｚｕ σｙｕσｃｔｕ

σｘｕσｚｕ σｙｕσｚｕ σ２
ｚｕ σｚｕσｃｔｕ

σｘｕσｃｔｕ σｙｕσｃｔｕ σｚｕσｃｔｕ σ２
ｃｔｕ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

. (１５)

综合以上式子ꎬＥＨ、ＥＶ 可由下式计算:

ＥＨ ＝ σ２
ｘｕ
＋σ２

ｙｕ ꎬ (１６)
ＥＶ ＝σｚｕ . (１７)

将得到的 ＥＨ、ＥＶ 与当前精密进近类型的定位精度比较ꎬ即可判断其是否满足当前精密进近类型的精

度需求. 如符合需求ꎬ则可进行后续的可用性与连续性评估.
２.３　 可用性与连续性评估

系统可用性是系统在规定的时间内ꎬ导航精度和完好性同时符合性能需求的概率. 设在运行时间[ ｔ１ꎬ
ｔ２]内ꎬ每隔 Δｔ 时间判断导航精度和完好性是否满足需求ꎬ则系统可用性可以表示成:

λ ＝
∑

Ｋ

ｋ ＝ １
Ｉ(ｋ)

Ｋ
ꎬ (１８)

—１９—
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Ｉ(ｋ)＝
１ (ＶＰＬ(ｋ)<ＶＡＬ(ｋ)ꎬＨＰＬ(ｋ)<ＨＡＬ(ｋ)ꎬＥＶ(ｋ)<ＪＶꎬＥＨ(ｋ)<ＪＨ)
０ 其他{ . (１９)

式中ꎬｋ 为序号(序号 １ 对应起始时刻 ｔ１ꎬ序号 Ｋ 对应终止时刻 ｔ２)ꎬＨＰＬ(ｋ)、ＶＰＬ(ｋ)分别为 ｋ 时刻的水平、
垂直保护级ꎬＨＡＬ、ＶＡＬ 分别为 ｋ 时刻的水平、垂直告警限ꎬ计算方法如表 ２、表 ３ 所示. ＥＨ(ｋ)、ＥＶ(ｋ)分别为

ｋ 时刻水平、垂直方向上的定位误差ꎬＪＨ、ＪＶ 分别为水平、垂直方向上的定位精度ꎬ如表 １ 所示.
连续性可以视为和精度、完好性关联的条件概率ꎬ包含时间百分比. 从可用性角度分析ꎬ将可用性需

要和用户需求的判定条件相比作为连续性指标. 设在运行时间[ ｔｃꎬｔｅ]内ꎬ每隔 Δｔ 时间判断导航精度和完

好性是否满足需求ꎬ如连续可用时段为 Ｔꎬ则系统连续性可以表示成:

Ｃ ＝
∑

( ｔｅ－Ｔ) / Δｔ

ｊ ＝ １
∏

( ｔｅ＋Ｔ) / Δｔ

ｋ ＝ ｔ / Δｔ
Ｉ(ｋ ＋ ｊ)[ ]

∑
( ｔ －Ｔ) / Δｔ

ｉ ＝ １
Ｉ( ｉ)

. (２０)

连续可用时段 Ｔ 是指各类精密进近运行对导航连续性的要求. 在 Ｉ、ＩＩ 类进近中的导航连续时间要求

为 １５ ｓꎬ在 ＩＩＩ 类进近中ꎬ垂直方向的导航连续时间要求为 １５ ｓꎬ水平方向的导航连续时间要求为 ３０ ｓ.

３　 系统测试与分析

基于前述对导航参数处理得到 ＧＬＳ 机载子系统性能评估流程ꎬ在 Ｍａｔｌａｂ 中实现了图 ４ 所述流程ꎬ并
设计了相关参数的人机接口ꎬ系统界面如图 ５ 所示. 对 ＧＬＳ 接收机性能测试所用的航迹数据来自于执行

ＣＡＴ Ｉ 类精密进近的武汉－北京航班进近着陆阶段数据. 参照首都机场 ＧＬＳ 进近程序ꎬ将最后进近航段

(ＦＡＳ)数据块中的 ＦＡＳＶＡＬ 设置为 １０ ｍꎬＦＡＳＨＡＬ 设置为 ４０ ｍꎻ精密进近类型设置为 ＣＡＴ Ｉꎬ星历数据采

用 ２０１８ 年 ２ 月 ２６ 日中国卫星导航系统管理办公室测试评估中心提供的数据. 如表 １ 所示ꎬ水平与垂直定

位精度分别为 １６ ｍ 与 ７.７ ｍꎬ连续性要求为 ８×１０－６ / １５ ｓꎬ可用性要求为 ０.９９９.

图 ５　 基于 Ｍａｔｌａｂ 的机载子系统性能评估系统界面

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ ｏｆ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ａｉｒｂｏｒｎｅ ＧＬＳ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ

完好性评估模块输出的机载子系统 ＶＰＬ 如图 ６ 所示. 其中ꎬ蓝线表示机载子系统的垂直告警限ꎬ左图

的红线表示机载子系统的 Ｈ０ＶＰＬ(无故障情形下的 ＶＰＬ)ꎬ右图的红线表示机载子系统的 Ｈ１ＶＰＬ(单接收

机故障情形下的 ＶＰＬ)ꎬ采样时间总长为 ２１８ ｓꎬ采样间隔为 １ ｓ.
完好性评估模块输出的机载子系统 ＨＰＬ 如图 ７ 所示. 其中ꎬ橙线表示机载子系统的水平告警限ꎬ左图

的红线表示机载子系统的 Ｈ０ＨＰＬ(无故障情形下的 ＨＰＬ)ꎬ右图的红线表示机载子系统的 Ｈ１ＨＰＬ(单接收

—２９—

􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉􀪉



钟伦珑ꎬ等:面向精密进近运行需求的 ＧＬＳ 接收机性能评估

机故障情形下的 ＨＰＬ).

图 ６　 机载子系统无故障 /单接收机故障下的垂直保护级

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｖｅｒｔｉｃａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｌｅｖｅｌ ｏｆ ａｉｒｂｏｒｎｅ ＧＬＳ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ ｕｎｄｅｒ ｆａｕｌｔ￣ｆｒｅｅ ａｎｄ ｓｉｎｇｌｅ ｆａｉｌｕｒｅ

图 ７　 机载子系统无故障 /单接收机故障下的水平保护级

Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ ｌｅｖｅｌ ｏｆ ａｉｒｂｏｒｎｅ ＧＬＳ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ ｕｎｄｅｒ ｆａｕｌｔ￣ｆｒｅｅ ａｎｄ ｓｉｎｇｌｅ ｆａｉｌｕｒｅ

由图 ６ 与图 ７ 可见ꎬ无论在 Ｈ０ 还是 Ｈ１ 的假设下ꎬ机载子系统水平、垂直保护级在采样时间内均小于

机载子系统的水平、垂直告警限ꎬ满足 ＣＡＴ Ｉ 类精密进近的完好性需求.
对精度评估模块输出的机载子系统定位误差进行统计分析ꎬ如表 ４ 所示. 在无故障情形下ꎬ进近着陆

阶段的所有采样时间内ꎬＧＬＳ 机载子系统的水平、垂直定位误差分别小于水平、垂直定位精度ꎬ满足 ＣＡＴ Ｉ
类精密进近的精度需求. 在单接收机故障情形下ꎬ所有采样时间内ꎬＧＬＳ 机载子系统的水平、垂直定位误

差分别在 １００％、９６％的采样时间内小于水平、垂直定位精度ꎬ满足 ＣＡＴ Ｉ 类精密进近的精度需求.
表 ４　 精度评估结果

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ａｃｃｕｒａｃｙ

指标 故障情形 总采样时长 / ｓ 定位误差<定位精度的采样时间
占总采样时间的百分比

定位误差>定位精度的采样时间
占总采样时间的百分比

水平定位误差
Ｈ０

Ｈ１

２１８
２１８

１００％
１００％

０
０

垂直定位误差
Ｈ０

Ｈ１

２１８
２１８

１００％
９６％

０
４％

　 　 根据完好性评估模块与精度评估模块计算的性能指标ꎬ系统总体性能评估模块计算得到的连续性与

可用性分别为 ６.２３２ １４×１０－６ / １５ ｓ 与 ０.９９９ ９ꎬ低于 ＣＡＴ Ｉ 类精密进近的连续性与可用性要求ꎬ满足 ＣＡＴ Ｉ
类精密进近的连续性与可用性需求. 此时评估系统输出的性能评估结果为 ＣＡＴ Ｉꎬ与分析结果相同.

４　 结论

本文基于精密进近运行需求ꎬ结合 ＧＬＳ 相关标准规范ꎬ研究 ＧＬＳ 机载子系统架构及性能参数关系ꎬ分
析精密进近运行中的性能需求ꎬ设计一种综合考虑各性能参数关系的性能评估系统方案ꎬ并对关键所需导

航性能参数的评估算法进行研究ꎬ在此基础上实现了开发面向精密进近运行需求的 ＧＬＳ 接收机性能评估

系统. 使用实际 ＧＬＳ 进行着陆的飞机航迹数据的评估结果表明ꎬ本文的性能评估方案和系统是切实可行

的. 进一步的研究是在本文研究工作基础上ꎬ仿真实际多模接收机和搭建与接收机的硬件接口ꎬ开发更符

合飞行品质分析与 ＧＬＳ 接收机适航验证需求的评估系统.

—３９—
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