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军用飞机惯导自动导航系统及接口设计 

设计部115室 安彦 张福爱 

【内容摘要]主要论述 7军用飞机自动导航系统的 

构成、原理和接0；研究了使用国产自动驾驶仪实现 自 

动导航的技术可行性；分析了导航方程在控制飞机稳 

定航线和转弯时的I作原理，并针对国内军用飞机的 
一 些特殊航线要求．研究实现这些特殊航线飞行的方 

法；研究了惯导系统与自动驾驶仪之间的接口，并提出 

接口线路困。 

美键词 自动导航 惯性导航 自动驾驶仪 

引言 

第二次世界大战后，由于飞机续航时间的延长，已 

达到空勤组人员的承受极限，所以出现了以自动驾驶 

仪为代表的第一代自动飞行系统，可实现飞机的航向 

角稳定和高度稳定。从60年代起，随着计算机技术的 

发展，国外一些大、中型飞机开始利用远距导航系统与 

自动驾驶仪交联，实现自动导航。自动导航系统在垂 

直面内仍保留自动驾驶仪的高度稳定功能，在水平面 

内将自动驾驶仪的航向稳定功能发展为航迹稳定，并 

可进行人工或自动转弯。 

在国内，从80年代起开始引进一些国外的导航设 

备及技术，在一些国产军、民用飞机上实现 自动导航， 

解决了飞机长距离飞行的问题，但在作战及一些特殊 

航线飞行时仍需人工操纵。所以，发展国产军用自动 

导航系统成为必然。 

惯导自动导航系统是目前广泛应用于军、民用飞 

机的一种自动飞行系统。该系统可控制飞机按预定航 

线飞行，进行人工或自动转弯，并可以随时建立新航 

线。利用惯导自动导航系统不仅可以减轻空勤组人员 

的负担，并可增强飞机按航线飞行时位置与时间的准 

确性。本文主要讨论利用国产的自动驾驶仪和惯性导 

航系统，实珊愤导自动导航，控制飞机按预定航线或特 

殊航线飞行的方法。 

1 惯导自动导航系统的组成 

惯导自动导航系统主要由惯性导航系统、导航耦 

合器、自动驾驶仪、导航显示器、航向基准系统等组 

成。其原理框图见图l。 

惯性导航系统是一种自主式远距导航系统。在自 

动导航系统中，它主要完成测量与计算功能。它通过 

预先装订的飞行计划，计算出飞机的应飞航线。在飞 

行中．它不断地测量飞机的即时位置、地速、航迹角等 

导航参数，并与应飞航线进行比较，计算并输出操纵信 

号。 

图l 惯导自动导航系统原理框图 

自动驾驶仪是自动导航系统的执行环节。它收到 

操纵信号后，经变换送到自身的倾斜通道与航向通道， 

然后通过控制飞机的副翼和方向舵的转动来控制飞机 

修正航线或协调转弯。 

导航耦合器主要将惯导系统的操纵信号调制、变 

换后送给自动驾驶仪。另外，还要完成自动导航／自动 

驾驶仪工作方式的转换和消极保护，以便在惯导系统 

失效时自动切断自动导航，回到自动驾驶仪的航向稳 

定状态。 

航向基准系统在自动导航系统中起备份作用。它 

可在自动驾驶仪工作状态或惯导系统失效时向自动驾 

驶仪输送航向稳定信号，使飞机稳定在当前航向上。 

导航显示系统用于向空勤组人员显示飞机导航信 

息，以便空勤组人员随时掌握飞机的飞行状态。 

下面将重点讨论组成惯导自动导航系统的三个关 

键设备：惯}生导航系统、自动驾驶仪、导航耦合器。 

2 自动驾驶仪自动导航功能的实现 

2．1 自动驾驶仪的基本功能与原理 

某型机的自动驾驶仪是积分式自动驾驶仪，具有 

三个通道，即航向通道、俯仰通道和倾斜通道。三个通 

道分别控制飞机的方向舵、升降舵、副翼的偏转角速度 

来平衡输入信号，实现稳定和控制飞机的运动。 

由于自动导航仅涉及飞机的侧向控制，而自动导 

航稳定与操纵飞机均是通过操纵的方式实现的，故本 

文只讨论自动驾驶仪的倾斜通道和航向通道的操纵， 
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即操纵飞机协调转弯的基本原理。 

协调转弯是驾驶仪的一种操纵状态。它是由航向 

通道和倾斜通遭协调完成的。协调转弯时由转弯操纵 

机构给出两个操纵信号，分别加到航向通道和倾斜通 

道。加到倾斜通道的信号与垂直陀螺感受到的飞机横 

滚角信号平衡，使副翼回到中立位置，飞机保持一定的 

转弯坡度；加到航向通道的信号与飞机的偏航角速度 

信号相平衡，使飞机以一定的角速度转弯。适当地选 

择倾斜通道和航向通道的各反馈增益，可使飞机实现 

无侧滑的协调转弯。 

图2 自动导航原理框图 

2．2 自动导航功能的实现 

自动导航功能包括两方面内容：航迹稳定和自动 

转弯。航迹稳定是指将飞机稳定在预定的航线上；自 

动转弯是指飞机从一条航线自动地进入下一条航线。 

实际上，当飞机沿一条航线到达转弯点(航路点)附近 

时。则相对下一条航线存在有偏差，这时基准航线若改 

用下—条航线，则航迹稳定功能将修正这个偏差使飞 

机进入新的航线。所以，可以将自动转弯当作航迹稳 

定的一个特倒。 

自动驾驶仪是无法测定飞机航迹的，这部分工作 

应由惯导系统完成。惯导系统将测定的航迹偏差 (包 

括偏航距和航迹误差角)以操纵信号US的形式送给 

驾驶仪的倾斜通道和航向通道。倾斜通道控制飞机倾 

斜来修正航迹偏差，而航向通道只起阻尼和消除侧滑 

的作用。实现自动导航功能时，倾斜通道和航向通道 

的控制规律为： 

倾斜通道：＆y： +I}，+ ～I1]Us 

航向通道： ： + +珞 一I(UUs 

· 2O· 

其中，鑫x、8y是副翼、方向舵偏转角速率； 

为偏航角， 为横滚角； 

K 、K；、K 为驾驶仪航向通道的反馈增益； 

、I÷、I 为驾驶仪倾斜通道的反馈增益； 

U 为操纵信号； 

IU、K 分别为倾斜通道和航向通道的操纵信号 

分配系数。 

从上面的控制规律可以看出，自动导航的控制原 

理与自动驾驶仪协调转弯的控制原理极为相似，故我 

们在不改变自动驾驶仪基本状态的前提下，将自动导 

航的操纵信号按比例加到驾驶仪的倾斜通道和航向通 

遭，让其按协调转弯的方式完成自动导航功能。自动 

导航原理框图见图2。 

3惯性导航系统及自动导航计算 

3．1惯性导航系统的基本原理 

惯眭导航系统的基本工作原理是建立在牛顿力学 

定律基础上的。简单得说，当我们建立了一个三维空 

间的正交坐标系，每个坐标轴方向装一个加速度计，那 
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，厶这三个加速度计就会测得相应轴上的加速度分量 

将这些加速度分量一次积分可得到相应的速度分量 

经两次积分后便可得到相应的位移。这样就可得到如 

图3所示的简化惯性导航系统。 

L —————————．⋯
— — — — — — — 』 

控制器 

图3 简化惯性导航系统 

由于惯性导航系统在工作过程中不需要外部支 

持，也不需要接收或发射电磁渡，具有很强的自主性、 

保密性和抗干扰性，所以广泛运用于军用航空、航海领 

域。 

3 2导航参数的计算 

在自动导航系统中，常用的航线计算方法有两种： 

大圆航线和等角航线。大圆航线是指由起始点、目标 

点、球心所在平面与球表面相交的圆周上的航线。在 

所有的航线中，大圆航线最短。等角航线是指与所有 

子午线以同样角度相交的航线。等角航线的航程较大 

圆航线长。一般用于短途飞行。由于惯导自动导航系 

统一般用于长航程飞行，故选用大圆航线。下面的导 

航参数均是按大圆航线进行计算。 

在自动导航过程中，主要的导航参数包括地速、即 

时位置、航迹角、应飞航迹角、航迹误差角、偏航距、待 

飞距离、待飞时间等。 

① 地速(GS) 

地速是飞机相对地球的运动速度在水平面内的分 

量。在前面惯导系统基本原理的讨论中我们知道，通 

过对飞机的北向加速度和东向加速度积分．可求出地 

速的北向分量v 和东向分量vF，即： 

vE VEo 4-』aedt 

vN=VN04-J卸dt 

那么．地速 GS则为： 

GS=(vF +vN ) 

②即时位置经、纬度( 、 ) 

在前面提到的简化惯性导航系统框图中将地球看 

作球体，但是，我们都知道，地球为一椭球体，用球体的 

方法来计算，存在较大的误差。在工程中．我国—般使 

用克拉索夫斯基参考椭球体为地球模型。在该模型 

中，地球的长轴a、短轴b、椭圆度 e分别为： 

a=637824Sm 

b=6356863m 

e=(a—b)／a=1／298 3 

在导航计算时，需知道地球表面某点的曲率半径 

和 。实际上， 和＆ 均是纬度的函数，表示为： 

R =a(1一e(2—3si )) 

RE=a(1 4-esi ) 

当已知vN和vF时，其经度和纬度变化率为 

= vF／(RE cos@) 

= V ／ 

则飞机即时经、纬度为 

： 4-J Odt= 4-1／ J dt 

= 4-』 dt= 4-1／RE J(VE／cos@)dt 

③航迹角(TK) 

航迹角是飞机的地速矢量相对真北方向的夹角， 

顺时针转向为正，如图4所示。在已知 、，E和 vN时，有 

下式： 

TK =tg (VE／VN) 

④应飞航迹角(DTK) 

应飞航迹角是指通过两个航路点的大圆航线与真 

北方向的夹角。如图4和固5所示。在图5中，设A 

( 、 )点为航行起点．C(k、 )点为航行终点，AC 

为大圆弧线，则DTK为应飞航迹角，~,APC为球面 

三角形。根据球面三角形四元素公式可得： 

DTK=tg (sin(k— )c0s ／(cos sin 
一 cos@csin@Acos(k— ))) 

⑤航迹误差角(ATK) 

- 21· 
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A ( 

图4 导航参数关系图 

P 

图5 太圆航线的航迹角和待飞距离 

， c) 

航迹误差角是应飞航迹角与航迹角之差，如图4 

所示。 

△ TK =DTK —TK 

⑥待飞距离(DS) 

待飞距离是从飞机的即时位置到下—个航路点的 

大圆弧长。如果要精确计算待飞距离．必须求出与当 

地子午面有任意夹角平面内的曲率半径．目9需引入曲 

率阵的概念，这是比较复杂的。实际上，由于导航时对 

待飞距离的精度要求并不高。所以．为简化计算，在计 

算待飞距离时一般将地球看作半径为R的球体。在图 

5中，／',APC为球面三角形。根据球面三角形余弦定 

律可推出： 

DS=R( ／2一sin (sinC'AsinOc 

cose；．cosOccos(Xc— ))) 

⑦待飞时间(DT) 

待飞时间是飞机扶即时位置按当前地速到达下～ 

个航路点所需的飞行时间。它实际上是待飞距离的时 

· 22· 

间表示形式。其表达式为： 

DT =DS／GS 

⑧偏航距(XTK) 

偏航距是指从飞机即时位置到预定航线的距离。 

当飞机偏离在预定航线的左边时．偏航距为正，反之为 

负，如图4所示。偏航距的产生是由于某种因素引起航 

迹误差角，从而产生偏离航线的速度，如图6所示。那 

么．对偏航速度的积分则可得到偏航距，即： 

XTK=XTKo+』GSsin~．TKdt 

式中，XTI(0是航线建立时飞机的即时位置与航线的 

距离 在图6中，若航线 l一2的应飞航迹角为DTK， 

航线建立时飞机在A点，1一A的长度为S，与真北方 

向的夹角为n．则有 

xTI(0=S·sin(a—DTK) 

B 

l 

图6 偏航距的计算 

3。3导航方程和典型航线飞行 

前面我们讨论了一些主要的导航参数的计算方 

法，下面将讨论导航操纵信号的计算方法及典型航线 

飞行过程。 

3．3 1 导航方程 

为使飞机扶起始点自动地飞行至目标点，可采用 

两种偏差修正方法。一种是航迹误差角修正，另一种 

是偏航距修正。 

在航迹误差角修正中，修正量取决于航迹误差角 

△TK，其导航方程为： 

= K ·nTK 

其中： 为操纵信号；K为修正系数。 

其工作过程如图7所示。若设定的起始点为 1．目 

标点为2。当飞机固某种因素偏离到A点，航迹角为 

TK。这时，导航计算机将舍弃计划航线 1—2，而将飞 

机即时位置 A至2点的连线当作应飞航线，其应飞航 

迹角为DTK。计算机将 DTK与TK比较，并计算操 

纵信号Us，操纵飞机右转弯。在转弯过程中，TK不断 

增大，而DTK不断减小，当TK与 DTK相等时， 
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图7 航迹误差角修正 

2 

ATK为零，Us为零，飞机改平，沿图中所示的弧形航 

线飞向2点。 

航迹误差角修正有两个特点。其一是应飞航迹角 

不断改变．使飞机始终保持向目标点直飞的态势；其二 

是实飞航线的不确定性。这两个特点同时也反映了这 

种方法的优、缺点。由于其始终保持向目标点直飞的 

态势，使得飞机可以用最短的飞行距离到达目标点，这 
一 点在飞机偏离计划航线较远时特别明显。但是，由 

于其航线的不确定性，使得飞行安全、空中交通管制等 

受到严重影响。另外，当使用自动导航系统使飞机始 

终保持在计划航线的附近时，其优点也不明显。所以 

本系统选用另一种修正方法，即偏航距修正。 

偏航距修正的导航方程为： 

Us：K【-XTK+K2·GS-sin△TK 

式中，K 、K 为修正系数。 

在这种修正方法中，其应飞航迹角是确定的，就是 

计划航线与真北方向的夹角。实飞航线是以计划航线 

为轴线的摆动曲线，如图8所示 在上面的导航方程 

匿8 偏航距与偏航速度修正 

2 

中，偏航距是主要的修正量．它产生与飞机偏离计划航 

线的程度成正比的操纵信号，使飞机保持在计划航线 

上；方程中的第二项实际上是偏航距的微分项，其物理 

概念是产生与偏航速成正比的操纵信号。它是一个阻 

尼项，保证飞机平滑地切入航线。 

3 3．2 航线稳定飞行 

在前面我们已经讨论了自动导航的导航方程，下 

面就导航方程在航线稳定飞行时的工作过程进行讨 

论。 

2 

图 9 航线穗定飞行图 

如图9所示，1—2为飞机的计划航线。当飞机在 

A点时，飞机的偏航距为零，航迹误差角也为零，则操 

纵信号为零，飞机沿 1—2航线平飞；当飞机园某种因 

素偏离航线到B点时，偏航距为XT ，航迹误差角 

为△TK ，且均为正值，这时操纵信号为正．控制飞机 

右转弯；在从B点到C点的过程中，航迹误差角不断 

减小，到达 C点时，航迹误差角为零，这时操纵信号完 

全由偏航距产生．飞机仍然右转弯；经过C点后，航迹 

误差角为负，且不断增大，而偏航距不断减小，操纵信 

号不断减小，但仍为正，飞机右转弯；当到达D点时， 

导航方程的前后两项值相等．极性相反，操纵信号为 

零，飞机改平，这时航迹误差角达到最大值；经过 D点 

后，由于偏航距不断减小．导航方程第一项所起的作用 

也减小，而航迹误差角为负，产生的操纵信号也为负， 

飞机开始左转弯，向计划航线切人；在从D点到 E点 

的过程中，航迹误差角开始减小．偏航距也不断减小， 

操纵信号逐步减小；当到达 E点时，偏航距和航迹误 

差角均为零，操纵信号为零，飞机改平并继续沿 l一2 

航线飞行。 

3．3．3 改航 

在前面我们讨论了控制飞机沿某一航线飞行时工 

作情况，但我们知道，在真正的航线飞行时，不可能沿 

某一大圆航线从出发点直飞目标点．而是将—个航线 

分为若干个航段，每个航段均为大圆航线，如图l0所 

示。这样．当一个航段飞完或即将飞完时，系统必须进 

行航段改变，即改航。 

对于一个理想的航段改变，应该平滑地从一个航 
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线切入下—个航段，如图10中1—2到2—3到 3—4 

航段的切换。而对于一些象 3—4到4—5航段这样转 

弯角度较大的航段改变，如果要平精切入下一航段．需 

在转弯点较远的地方开始转弯，这样飞机实际上没有 

到达航路点4，显然与飞行计划有差别，所以在这种情 

况下，应采取图中所示的转弯方式。 

3 

图 l0 转弯方式 

这样我们可以看出，航段的改变实际上有两个问 

题：一是新航线的建立，二是转弯提前时间的确定。 

首先我们讨论新航线的建立。在图11中，飞机正 

在 1—2航段飞行，且与 1—2航段存在偏差，需改航至 

2—3航段。这时我们可以看到，飞机相对2—3航段存 

在有偏差，即有偏航距xTI(o和ATK的存在。这样利 

用这些偏差的存在，就可以用导航方程计算出操纵信 

号。这时飞机的航迹误差角为： 

△TK=DTK3一DTKo2 

而偏航距XTK为： 

XTK=DS ·sinATK 

其中，DS为待飞距离。 

图 ll 航段改变 

当我们知道飞机相对 2—3航线的航迹角ATK 

和偏航距) 后，剩下的问题就是在什么时间来利 

用2—3航段来进行计算。 

24· 

改航时间的确定实际上是确定在待飞距离为何值 

时开始改航。它取决于两个因素：飞机的速度和转弯 

角度。飞机的速度愈大，转弯的提前量愈大；转弯角度 

愈大，转弯的提前量愈大。但是，前面说过，转弯的提 

前量不能无限制地大。所以转弯应该分为两种形式： 

小角度转弯和大角度转弯。在小角度转弯时，飞机平 

精地切入下一个航线；大角度转弯时，允许飞机偏离到 

下一个航线的另一侧，然后再修正到航线上。 

3．4特殊航线的飞行 

在前一节中，我们讨论了典型航线飞行时，惯导系 

统进行导航计算的数学模型，这种控制方程已经能够 

满足一般航线使用要求。在这一节中，我们将讨论压 

点转弯、盘旋等待、梯形搜索、扇形搜索、扩展矩形等一 

些特殊的航线下，惯导系统的控制方式。 

①压J 转弯 

根据现行的领航条例，飞机必须到达标志点正上 

方后才能开始转弯，并直飞下一目标点 (如图l2所 

示)。另外，当实施临空轰炸时，也必须到达目标点上 

空，但轰炸结束后，则需快速脱离战场，直飞安全地 

点。在这种情况下，如果系统控制飞机如图 12中B航 

线提前转弯，则不能到达目标点2。若如图中C航线回 

到2—3航段，一方面不满足领航条例．另一方面也不 

能快速脱离战场，所以，在这种情况下，应使用如图中 

A所示的航线。 

2 

图 12 压点转弯 

在进行压点转弯时，有两个方面的问题需要解决， 
一 个问题是半 断是否压点，另—个问题是飞机转弯后 

航线的建立。对于是否压点，理想状态下是进行位置 

判断，但由于控制飞机过程中位置误差的存在，飞机可 

能从转弯点附近通过，这样将不能得到转弯指令，所 

以．应使用其它的方法。另一个比较可行且简单的方 

法是待飞距离判断方法，即按下式判断： 

S—S一】>0 

式中，S为本次计算的待飞距，S一．为上次计算的待飞 
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距。 

当上式成立时，表示飞机已通过并开始离开转弯 

点，这时应给出转弯指令。在飞机转弯过程中，其导航 

方程实际上是采用航迹误差角修正航线时的导航方 

程，即： 

Us=K ·ATK 

此时系统不断地计算从即时位置到下—个航路点 

的应飞航迹角，并与实际航迹角比较，判断ATK是否 

为零，当ATK为零时，表示飞机已对准航路点3，这 

时系统则建立从即时位置到航路点的大圆航线并直飞 

航路点3。 

②盘旋方式 

当任务需要进行盘旋等待或圆形搜索时，则需控 

制飞机按图l3进行盘旋方式飞行。在这种飞行方式 

中，需根据输入的圆心坐标A(k ， )和盘旋半径R 

进行飞行。飞行方式分为两个过程．首先是进入航线， 

其次为盘旋飞行。 

图 13 盘旋方式 

进入航线时，以圆心为航路点，进行大圆航线飞 

行，并对其待飞距离DS进行判断，当DS=R+S 时， 

进行改航。其中S 为转弯角度为9o 时的转弯提前距 

离。当飞机改航后，则将航迹误差角△TK固定为9o。， 

以飞机距圆 C-的距离 为修正量进行计算，即： 

Us=K1。(So—R)十 ·GS 

③梯形搜索方式 

梯形搜索方式用于反潜、侦察、巡逻、航测等。在 

这种方式，仅需输入初始点的经、纬度、搜索航向0、搜 

索宽度w及搜索空间S，即可控制飞机按图14所示 

航线飞行。对于这种飞行方式，应飞航迹角已知，l一2 

航段的建立同一般航线飞行。在 l一2转2—3航段时， 

需计算转弯时的待飞距离 D 和初始偏航距 

XTKo。 

xTKn= W— J GS·cosATKdt 

DSD2=(xTK +XTK】 ) 

式中，XTK， 为转弯时相对 l一2航线的偏航距。在下 

一 个转弯时，将w 用S+XTK，2代替即可。 

lt~-g的特殊航线飞行(如扩展矩形搜索、扇型搜索 

等)与梯形璃索方式基本相同。 

2 

图 l4 梯形搜索方式 

4 自动导航接口的设计及导航耦台器 

4 1导航耦合器应完成的功能 

①接收惯导来的操纵信号，对其进行解调、放大、 

转换，并按比例分配到自动驾驶仪的倾斜通道和航向 

通道 ； 

②完成自动驾驶仪航向稳定状态与自动导航状态 

的转换。 

③能在惯导系统发生故障时，自动地切断自动导 

航信号，并将航向基准系统的航向稳定信号加入自动 

驾驶仪，实现故障消极保护。 

④控制工作及失效告示灯，在自动导航接通或失 

效时．分别点亮告示灯。 

4．2导航耦合器电路的设计 

导航耦合器的电路包括两部分，操纵信号的调节、 

解调、放大及变换电路和信号的控制、转换电路(导航 

耦合器的电路略)。 

5结束语 

上面我们研究了自动驾驶仪实现自动导航功能的 

措施，讨论了惯导系统进行自动导航计算的方法，已经 

构造了惯导自动导航系统的基本形态。通过本文的研 

究，希望能为今后的详细设计和工程实现提供支持。 
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