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基于多导航源融合的下滑道稳定性控制

肖　川１，２，岳晓奎２，王永虎１
（１．中国民航飞行学院，四川 广汉　６１８３０７；２．西北工业大学，西安　７１００７２）

摘要：下滑道构型畸变将造成航空器进近不稳定，严重时将导致航空器俯仰姿态过大，低高度失速或下降率超限等不安全事故；

针对以上问题，在传统仪表着陆系统的基础上，提出了基于惯导、气压高度表和卫星导航等多导航源融合的下滑道稳定性控制模型，

采用卡尔曼滤波进行数据融合，解决了下滑道畸变情况下航空器水平位置与高度匹配性差的难点并进行了可行性分析，避免了航空器

追随畸变下滑台信号而带来的进近不稳定，最后对所建模型进行了航空器下滑轨迹仿真；结果表明该模型有效地增强了下滑道的稳定

性，提高了航空器进近成功率，进一步保证了飞行安全。

关键词：多导航源融合；下滑道畸变；调制度差；惯性导航；气压高度表；卫星导航
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０　引言

目前，国内绝大多数机场都配备了ＩＬＳ系统，大型机场甚

至配备了Ⅱ、Ⅲ类ＩＬＳ系统。相对于非精密进近，ＩＬＳ精密进

近的优势明显，但在实际运行中，ＩＬＳ系统也存在一些缺陷，

其中下滑道瞬时畸变一直没有得到有效解决，造成航空器进近

不稳定，影响着陆姿态的建立，对飞行安全构成威胁。近年

来，针对如何保证下滑道构型稳定展开了很多研究工作。文献

［１ ２］是从天线设计上来加强下滑道的稳定性，文献 ［３ ４］

分析了机场ＩＬＳ临界区对下滑道的影响，文献 ［５ ６］则是从

机场区域电磁环境的方面，分析了下滑道畸变的原因。以上研

究成果对保证下滑道的稳定性起到了一定的积极作用，但对一

些由外界因素所导致的下滑道构型畸变，却不能有效解决，之

前的研究更多是围绕地面设备的改良来防范下滑道畸变。本文

的创新点在于：在下滑道畸变无法避免的情况下，采用机载导

航源信息融合，建立下滑道稳定性控制模型，得到一条最优下

滑路径，以确保航空器不受畸变下滑道的影响。主要内容：对

ＩＬＳ下滑道工作原理进行深入分析的基础上，结合卫星导航，

惯导以及气压式高度表等机载导航源，提出了基于多导航源融

合的下滑道控制模型，采用卡尔曼滤波算法进行数据融合，对

模型进行了可行性及安全性分析，仿真结果表明所建模型有效

降低了下滑道瞬时畸变对航空器进近的影响，保证了下滑道构

型稳定。

１　下滑道构型畸变

下滑道信号之所以如此容易受到干扰，跟下滑台天线的工

作方式密切相关。机载接收机除了天线直接辐射的电磁波外，

还存在地面反射的电磁波信号，如图１所示。众多研究表明经

地面反射的电磁波信号对下滑道构型影响巨大［３４］。反射电磁

波的地表称为下滑台临界区，也称菲涅尔效应区。下滑台临界

区的地形起伏、地表覆盖物类型和车辆活动都会影响到电磁波

的反射［３４］，从而对下滑道构型产生影响。除此之外，下滑道

天线附近的航空器和高大建筑物也会对下滑台信号产生干

扰［７８］。虽然机场运行规则严格限制航空器和车辆在机场临界

区域的运行，以防止对下滑道信号的干扰，但违规事件还时有

发生。
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图１　下滑台镜像天线模型

下滑台信号的覆盖范围为图２中灰色阴影区，一般为

１．３α，α为下滑角。一旦下滑道信号受到干扰，下滑道将出现

波动，航空器进近将变得不稳定，如果这种波动不超过下滑角

允许的浮动范围＋０．０４α（Ⅲ类ＩＬＳ标准
［９］），则下滑道构型基

本稳定，不会对航空器下滑造成太大影响。如果下滑道信号受

到严重干扰，下滑道会发生瞬时畸变，航空器进近将变得不稳

定，如图２中的黑色虚线所示。

图２　Ⅲ类ＩＬＳ下滑道畸变模型

图３　多导航源融合的下滑道控制模型

２　多导航源融合模型

２１　模型

正常情况下，ＩＬＳ进近应作为航空器首选的进近方式，但

下滑道瞬时畸变的发生极大影响了ＩＬＳ系统的可用性。由于引

起下滑道信号畸变的外界因素具有随机性和多样性，所以仅从

下滑道系统自身的调整是无法有效保障下滑道的稳定性。本文

重点工作在于利用除ＩＬＳ系统之外的导航源，例如惯性导航系

统，卫星导航系统和气压高度表等，融合它们所提供的导航信

息，来纠正或者限制下滑道的畸变所带来的不利影响，维持航

空器的稳定进近。针对上述目的，本文所提出的具体模型如图

３所示。

模型首先对下滑道畸变的发生进行判别。下滑道瞬时畸变

最明显的特点是当航空器保持一定下降率沿标准下滑道进近

时，此时所接收的９０Ｈｚ和１５０Ｈｚ的调制度差犇犇犕 应该为

０，如果在下降率没有变化的情况下，犇犇犕 瞬时变化超过了

规定范围［９］，便可判断下滑道畸变。根据这个特点，判断过程

只需要参考机载下滑道系统和高度表的信息。理想情况下，通

过所测犇犇犕 值可以判断出航空器偏离标准下滑道的角度，而

犇犇犕 值与天线辐射场关系密切。下滑天线的归一化辐射场可

表示为：

犈＝犳（犺，犪）＝犲
犻犽犺ｓｉｎ犪

＋犚犲－
犻犽犺ｓｉｎ犪 （１）

式 （１）中，犈为直射波和地面反射波合成的场强，犺为下滑

台天线距地面的距离，犽为单位距离内相位改变的大小，因为

下滑台的天线辐射电磁波的载波频率为 ３３２ ＭＨｚ，犽 为

６．９４７０４ｒａｄ／ｍ，犚为反射系数，如为理想反射面，犚＝ －１。

在式 （１）的基础上，犆犛犅和犛犅犗 信号的表达形式为
［４］：

犆犛犅 ＝犳（犺１，犪）

犛犅犗 ＝犳（犺２，犪） （２）

式 （２）中，犺１ 为上天线距离地面的高度，犺２ 为下天线距离地

面的高度，犺１ ＝
π

２犽ｓｉｎ犪′
，犺２ ＝２犺１，犪为实际下滑角，犪′为标准

下滑角。航空器与下滑道偏离角度犆犇犐的关系可表示为：

犆犇犐＝犘·犚犲犪犾（
犛犅犗
犆犛犅

） （３）

　　犆犇犐为犛犅犗 信号与犆犛犅 信号比值的实部，犘为与下滑道

覆盖区域关联的系统参数。如前文所述，航空器在下滑道上所

接收的犛犅犗信号为０，通过式 （３），则犆犇犐也为０，代表航

空器不偏离下滑道。犆犇犐的大小与航空器偏离下滑道的垂直

距离存在一定的线性函数关系。犆犇犐 是由 犇犇犕 决定的，

犇犇犕 是直接反映的１５０Ｈｚ和９０Ｈｚ信号的调制度差，而

犆犇犐是直观地反映了偏离的角度信息。这两者存在一定的函

数关系，因此可以通过犇犇犕 值反推生成对标准下滑道的估

计。这条估计的下滑道将在本文第４部分的仿真图形中有所

展示。

２２　融合算法及工程设计实现

在下滑道畸变的情况下，采用卡尔曼滤波对来自气压高度

表、卫星导航以及惯性导航的导航信息进行融合，得到高度、

水平位置以及航空器姿态的最优估计。水平位置和航空器姿态

的最优估计较为简单，前者主要基于ＧＮＳＳ提供高精度水平位

置信息，后者主要基于惯导，而高度的最优估计是数据融合的

重点。

１）在最后进近定位点上空确定航空器的速度、高度、姿

态及水平位置等，作为算法初始值。

２）确定气压高度表、ＧＮＳＳ以及惯导的误差模型
［１０－１２］。

３）从最后进近定位点到复飞点，采用时间节点为１ｓ的

离散卡尔曼滤波来融合各导航源信息。系统状态向量可取：

犡犜 ＝ ［犡犜１　犡
犜
２　犡

犜
３］

犜 （４）

式中，

犡１
犜
＝ ［狓１犲狏１犲犪１犲狓１狀狏１狀犪１狀狓１犺狏１犺犪１犺狇１犺ω犾ω狏ω犺］

犡２
犜
＝ ［狓２犲狏２犲犪２犲狓２狀狏２狀犪２狀狓２犺狏２犺犪２犺狇２犺０００］
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犡３
犜
＝ ［００００００狓３犺狏３犺犪３犺狇３犺０００］ （５）

　　犡１ 中：狓１犲，狓１狀，狓１犺分别为惯性导航下航空器在东向、北

向和垂直高度方向上位置分量；狏１犲，狏１狀，狏１犺分别为各方向的

速度分量；犪１犲，犪１狀，犪１犺分别为各方向加速度分量；狇１犺为高度

定位误差；ω犾，ω狏，ω犺 分别为横向、立向和纵向的姿态量。犡２

为卫星导航下所对应的状态向量。犡３ 为气压高度表对应得状

态向量。

将系统的状态方程和量测方程离散化，得：

犡犓 ＝犃犓／犓－１＋犅犓－１犠犓－１

犣犓 ＝犎犓犡犓 ＋犞｛ 犓

（６）

　　犃犓／犓－１ 为离散化的状态转移矩阵，犅犓－１ 为噪声控制矩阵，

犠犓－１ 为系统噪声，犎犓 为量测矩阵，犞犓 为量测噪声矩阵。可得

以下状态估计：

犡^犓 ＝犡^犓／犓－１＋犓犓［犣犓 －犎犓犡^犓／犓－１］ （７）

　　其中：

犓犓 ＝犘犓／犓－１犎
犜
犓［犎

犜
犓犘犓／犓－１犎

犜
犓 ＋犚犓］－

１ （８）

犘犓／犓－１ ＝犃犓／犓－１犘犓－１犃
犜
犓／犓－１＋犅犓－１犙犓－１犅

犜
犓－１ （９）

犘犓 ＝ （犐－犓犓犎犓）犘犓／犓－１（犐－犓犓犎犓）
犜
＋犓犓犚犓犓

犜
犓 （１０）

式中，犚、犙分别为量测噪声和系统噪声的协方差矩阵。

最后进近下滑航段的飞行时间大概１８０ｓ，随机产生的下

滑道畸变高度误差分布如图４所示，图５为基于多导航传感器

融合后的高度误差分布仿真。仿真结果表明，所采用的模型及

算法有效地减少了高度误差。

图４　畸变下滑道的高度误差分布

图５　融合算法的高度误差分布

４）所采用的融合算法可以通过多种计算机语言实现，其

工程实现及流程为：

（１）首先将相关融合算法以特定的 ＡＲＩＮＣ编码格式导入

飞行管理计算机系统 （ＦＭＣＳ）的数值逻辑模块中。

（２）多传感器的导航信息和根据ＤＤＭ值反推得到的估计

下滑道数据通过飞行管理计算机系统相关模块的处理，生成一

条实时的多传感器融合的下滑道。

（３）飞行管理计算机比对航空器当前三维位置与生成的下

滑道之间偏离关系，完成具体的位置偏离量化。

（４）在ＬＮＡＶ和ＶＮＡＶ模下，根据量化偏差信息，飞行

管理计算机向自动飞行控制计算机系统发出指令，通过推力和

气动舵面的改变，使航空器逼近多传感器融合的下滑道，以实

现航空器下滑的稳定。

２３　实施步骤及限制条件

１）航空器的姿态保持参数由惯导来获取，同时通过惯导

测量加速度，捕捉航空器运动改变的不利趋势，以阻止航空

器去追踪已畸变的下滑道，保持航空器当前正确的下滑

状态。

２）航空器的良好下滑，关键是控制高度和距离的比例，

简称高距比。高度主要依赖于气压高度表和惯导，但在融合

前高度表信息必须进行温度和气压补偿修正以消除高度

误差。

３）航空器的水平位置信息通过惯导与卫星导航融合得到。

惯导短时定位精度高，长时间使用会出现积累误差，需要通过

其它导航源进行校准，例如ＧＰＳ或ＤＭＥ／ＤＭＥ。

４）惯导和卫星导航融合所得到的航空器位置是绝对位置

信息，需要进行坐标转换，转换成相对于跑道的位置，转换公

式如下：

犇＝
犔

１－犳ｓｉｎ
２（犾犪狋槡 ）

犡＝ （犇＋犺）ｃｏｓ（犾犪狋）ｃｏｓ（犾狅狀犵）

犢 ＝ （犇＋犺）ｃｏｓ（犾犪狋）ｓｉｎ（犾狅狀犵）

犣＝ ［犇（１－犳）＋犺］ｓｉｎ（犾犪狋

烅

烄

烆 ）

（１１）

　　式 （１１）中，犇 为航空器到地心的垂直距离，犾犪狋，犾狅狀犵

和犺分别代表了航空器所在位置的纬度、经度和距地表的高

度，犔为在 ＷＧＳ－８４坐标系所采用椭球长半轴６３７８１３７ｍ，

犳为 ＷＧＳ－８４坐标系的第一扁心率平方０．００６６９４３７９９９，犡，

犢，犣为以标准下滑线与跑道相交点为原点的参考系的航空器

位置坐标值。

５）建立限制性条件。下滑角犪与高距比的关系为：

ｔａｎ犪＝
犣
犢

犪＝ａｒｃｔａｎ
犣
犢

（１２）

式 （１２）中，犣为航空器距离地面的距离，犢 为航空器距离原

点的水平距离，犣和犢 都由式 （１１）转化而来。下滑角的绝对

误差可表示为：

犲（犪）＝犪－犪′＝ａｒｃｔａｎ
犣
犢
－犪′ （１３）

　　其绝对误差限，根据行业标准要求
［９］，可以表示为：

狘犲（犪）狘＝ ａｒｃｔａｎ
犣
犢
－犪′ ≤０．０４犪′ （１４）

　　进一步转化为：

０．９６犪′≤ａｒｃｔａｎ
犣
犢
≤１．０４犪′ （１５）

　　式 （１５）是下滑道畸变修正模型融合得到的高度数据犣

和水平距离犢 的限制条件。若式 （１５）不成立，则融合模型

失效，机组应立即脱离自动驾驶仪，转为手动飞行。

２４　模型可行性分析及安全性

２．４．１　可行性分析

１）无需增加额外导航源，现有各民航机载导航系统的性

能已满足所建模型的性能要求。目前全国８０％以上的民用运

输航空器具备卫星导航能力，并至少装备有２套以上的捷联式

惯导。同时，还装配有带有气温误差补偿机制的大气数据系统
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以提供气压高度。以上各类系统为本模型的实现奠定了硬件

基础。

２）基于卡尔曼滤波的融合算法成熟稳定，能高效地实现

多导航源数据融合。其类似的融合算法已在ＦＭＳ应用。例如，

ＦＭＳ提供的水平位置，往往融合了地基导航台，惯导和 ＧＰＳ

信息后，给出的最优水平位置。这为本模型的实现提供了软件

基础，其差别在于本文主要是垂直高度信息的融合，对比及

控制。

３）模型中涉及的各类数值计算以及逻辑判断在飞行管理

系统计算机系统中易于实现，并且能快速生成相关的下滑剖面

结构，结合自动飞行控制系统，实现自动飞行。同时可将下滑

道的数值信息转化为图形信息，在导航显示面板上直观展现给

机组人员，提高他们的情景意识。

２．４．２　安全性

模型的安全性主要考虑下滑角不能超过民航技术指标规

定的范围，而且对障碍物应达到规定的超障余度，杜绝航空

器可控撞地事件的发生，为此模型有以下两项措施来保证安

全性。

１）文中２．３节引入了多导航源融合的下滑道限制性条件，

一旦不满足式 （１５），将会自动断开自动驾驶仪并向机组人员

告警，提示应进行手动飞行。航空器具体的下滑轨迹按照非精

密仪表进近图上公布的数据执行。

２）航空器在沿模型生成的下滑道进近，当飞越指点标时，

要求飞行管理计算机系统执行当前高度与导航数据库中规定高

度之间的偏差比较，偏差超过规定范围，则告警，提醒机组下

滑道失效。机组根据航空器距离跑道的距离选择手动修正高度

或者执行复飞程序。

３　航迹仿真结果对比

在文献 ［９］中，Ⅱ、Ⅲ类ＩＬＳ系统下滑道系统指标为

９５％的概率下在仪表着陆系统犃点 （跑道中线延长线上距跑

道入口７．５ｋｍ）下滑道的弯曲不应超过０．０３５ＤＤＭ，随着距

跑道距离的减小线性下降到仪表着陆系统犅点 （跑道中心线

延长线上距跑道入口１．０５ｋｍ）的０．０２３ＤＤＭ。基于以上规

定，利用 Ｍａｔｌａｂ对本文所建模型仿真，得到以下仿真结果：

１）正常情况下，ＩＬＳ下滑道轨迹和多导航传感器融合后

的下滑道轨迹如图６所示。

图６　下滑道正常工作下的下滑轨迹比较

从图６中，可以看出在正常情况下，下滑台所提供的下滑

道即为标准下滑道，由于在标准下滑道上ＤＤＭ 为０，所以预

估的下滑道和标准下滑道非常接近，而基于多导航源融合得到

的下滑道与前两者存在差别，在距离跑道入口７．５ｋｍ的位置，

高度差约为３０ｍ，随着距离的缩短，高度差在不断缩小。此

仿真说明，在下滑台正常的情况下，ＩＬＳ进近是最佳选择，而

所提出的基于多导航源融合的下滑道虽然存在一定偏差，但偏

差在许可范围内。

２）在畸变情况下，ＩＬＳ的下滑道轨迹和多导航传感器融

合的下滑道轨迹如图７所示。

图７　下滑道畸变下的下滑轨迹比较

图７中，在下滑台所提供的下滑道发生畸变时，其下滑轨迹

不再平滑，出现了较大波动，根据ＤＤＭ值反推得到的预估的下

滑道为图中虚线，而基于多导航源融合的下滑道为图中平滑的实

线，从中可以看出，基于多导航源融合的下滑道与预估的下滑道

比较接近，在距跑道入口７．５ｋｍ处，与畸变下滑道之间的高度差

高达６０ｍ，下滑过程中的高度最大差值多达８０ｍ，说明在下滑道

畸变时，基于多导航源融合生成的下滑道对原有畸变下滑道做出

了有效的修正，保证了航空器的稳定进近。

４　结论

本文所提出的基于多导航源融合的下滑道稳定性控制模型

是将各导航源的信息融合起来，整合它们各自的优点，其中高

度信息的融合是模型实现的关键，并且应与水平位置相对应。

下滑道限制条件的设定对保证航空器进近安全至关重要。通过

理论分析和模型仿真表明：在ＩＬＳ下滑道发生畸变的情况下，

本文所提模型能将航空器下滑轨迹约束到正常范围内，保证了

航空器的稳定进近，增强了飞行安全。
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图４　清洗率和压力的关系折线图

图５　清洗率和移动速度的关系折线图

１３０ＭＰａ时，该范围的移速已不影响清洗效果，而且试验证

明，此时路面已经遭受一定程度的损坏。

３４　清洗率和清洗靶距之间关系

清洗率和靶距之间的关系，采用固定移动速度为３３０ｍ·

ｈ－１，改变压力情况下，测量各个靶距值的清洗率。清洗率和

清洗靶距之间的关系如图６所示。

图６　清洗率和靶距的关系折线图

从图６可以看出，随着靶距的加大，曲线呈现先升高后下

降的趋势，即存在一个最优靶距。这是由超高压水射流特点所

决定的，如图７所示，靶距越小，喷射直径越小，从而标志线

的剥离面积越小；当靶距越大时，喷射直径变大，但是压力骤

减，从而导致清洗效果变差，因此形成了最优靶距，该试验

中，在移速３３０ｍ·ｈ－１时，射流压力９０和１１０ＭＰａ时的最优

靶距大约为２７ｍｍ。

图７　超高压水射流基本结构

４　总结

本文通过试验研究使用超高压水射流对标志线除标时，清

洗参数对除标效果的影响，采用清洗率的概念来评价清洗效果

的参数，通过一系列实验，研究清洗率和典型参数包括压力、

执行机构移动速度和靶距的关系。实验结论如下：

１）清洗率与压力之间存在发生清洗作用的阈值压力。

２）清洗率与移速的关系跟压力有关，压力越大，移速影

响越小。

３）存在最优靶距，在此靶距下清洗效果最好。
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