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环节一：大型客机导航系统认知 

1：大型客机导航系统组成认知 

开展大型客机导航系统组成认知学习，主要了解大型客机导航系统的组

成，各导航设备/部件所在的位置以及它们的功能和性能。大型客机各导航设备

包括：机载惯性导航系统、卫星导航系统、无线电导航系统、大气导航系统以

及飞机导航显示仪表等。 

（1）惯性导航系统： 

惯性导航系统可以仅依靠惯性传感器，就能实现全天候、全球性的自主三

维定位、测姿和测速，而不需要与外界发生任何的光、电、磁等信息联系。因

此，惯性导航系统是一种完全自主的导航系统。这一独特的优点，使其成为航

天、航空和航海等领域中一种广泛使用的主要导航系统，是重要运载体不可缺

少的核心导航设备，在导航领域中占有突出的地位。 

平台可以对传统惯性导航系统以及旋转惯性导航系统进行器件级仿真。惯

性导航系统的核心部件是惯性测量单元（Inertial Measurement Unit，IMU），其

组成包括正交配置的三个陀螺和三个加速度计。IMU 仿真即为模拟陀螺和加速

度计的输出，其中包含两个部分：一是根据航迹数据生成陀螺与加速度计的理

想输出；二是根据陀螺与加速度计的误差特性添加其固定误差与随机误差。 

（2）卫星导航系统 

卫星导航系统定位原理是以卫星导航系统卫星和用户接收机天线之间的距

离观测量为基准，根据已知的卫星瞬时坐标，来确定用户接收天线的位置，卫

星导航系统定位方法的实质是以星地空间距离为半径的三球交汇，用以求解三

维坐标未知量，可以提供用户的三维位置信息。 

卫星导航系统仿真中可模拟生成速度、经纬度、高度、等信息。同时可以

根据需求，在误差发生器中生成速度误差、经纬度误差、高度误差等。 

（3）无线电导航系统 

无线电导航系统是借助于运动体上的电子设备接收已设置的无线电信号进

行距离测量和角度测量，进而在此基础上通过几何式定位、定向的方式获得相

应的导航参数，从而确定运动体位置的一种导航系统。 

无线电导航系统仿真中可模拟生成经纬度、高度等信息。同时可以根据需

求，在误差发生器中生成经纬度误差、高度误差等。 
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（4）大气导航系统 

大气数据系统以大气数据计算机为核心，具有多种输入输出接口，用来测

量、计算并指示飞机的多个飞行参数。大气数据系统通过伸在气流中的空速管

感受压力和温度信息，压力和温度信息通过引气管路被压力传感器和温度传感

器感知与测量，测量信号被传送到大气数据计算机，经过计算机的分析计算处

理，输出并显示大气参数数据。 

大气数据系统仿真中可模拟生成高度信息。同时可以根据需求，在误差发

生器中生成高度误差。  
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2：惯性导航系统原理与故障认知 

开展大型客机惯性导航系统工作原理、组成以及常见故障类型的认知学

习。 

民航机载惯性导航系统主要分为两种类型，平台式惯性导航系统和捷联式惯

性导航系统。平台式惯性导航系统中，惯性测量元件陀螺和加速度计安装在稳定

平台上。对陀螺进行施矩控制，使平台跟踪指定的导航坐标系，利用 IMU 提供

的信息进行导航参数解算。捷联式惯性导航系统中，惯性传感器都直接固连在载

体上，输出的是载体相对于惯性空间的加速度和角速度，通过计算机实现惯性平

台的导航解算。捷联惯性导航系统原理如图 1 所示。 

 

图 1 捷联惯性导航系统原理图 

捷联惯性导航系统的解算主要包括姿态解算和导航解算两大部分。下面将具

体研究捷联惯导系统的基本算法。 

(1) 姿态角计算 

姿态解算是捷联惯性导航的核心内容，可采用欧拉角法、姿态矩阵法和四元

数法。四元数法具有计算效率高、适应全姿态等优点，是目前主要的计算方式。 

1) 四元数和方向余弦阵的关系 

四元数提供了矢量从一个坐标系到另一个坐标系的数学关系，将普通的三维

空间矢量扩展成四维。如地理坐标系三维矢量 n
R 和载体坐标系的三维矢量 b

R 可

表示为： 

 0
Tn

n n nX Y Z=R
 

 

 0
Tb

b b bX Y Z=R
 

 

 
加速度计

陀螺仪

姿态矩阵

姿态矩阵计算

姿态角计算

导航计算机 控制显示

b

ibw

b

iba

n

inw

位置

速度

位置和方位

数学平台
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引入四元数  0 1 2 3

T
   =Λ ，则 

1

1

n b

b n

−

−

=

=

R Λ R Λ

R Λ R Λ

 

 

其中 1 cos( 2) sin( 2) − = = −Λ Λ n 为 Λ的共轭四元素。 

将上式写为矩阵形式 

1 1( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )b n n− − = =Q R M Λ M R Q Λ M Λ M Λ Q R   

将其乘积的第一行和第一列去掉，即可得四元数与方向余弦矩阵的关系： 

2 2 2 2

0 1 2 3 1 2 0 3 1 3 0 2

2 2 2 2

1 2 0 3 0 1 2 3 2 3 0 1

2 2 2 2

1 3 0 2 2 3 0 1 0 1 2 3

2( ) 2( )

2( ) 2( )

2( ) 2( )

b

nC

           

           

           

 + − − + −
 

= − − + − + 
 + − − − + 

 

 

    由此可以得到四元数、姿态转换矩阵和姿态三者之间的关系，即可相互确

定。 

( ) ( , , ) , ,n

b       Q Λ C
 

 

因此，如果  、 、 已知，则可以直接得到 ( )Q Λ  

0

1

2

3

2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2

cos cos cos sin sin sin

cos sin cos sin cos sin

Q( )

cos cos sin sin sin cos

cos sin sin sin cos cos

     


     


     


     



= + 


= +


 = 
= −


= −


 

 

2) 四元数运动学微分方程 

设 b

nbω 矢量为四元数形式，表示载体坐标系相对地理坐标系的角速度在载体

坐标系上的投影，其与 n

bC 对应的四元数 Λ具有如下微分方程关系：  

0.5 b

nb
 =Λ Λ ω

 
 

用矩阵表示为： 
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0
0

1 1

2
2

3

3

0

0
0.5

0

0

b b b

nbx nby nbz

b b b

nbx nbz nby

b b b

nby nbz nbx

b b b

nbz nby nbx

   

   

  
  



 
 − − −   
     −     =
   − 
     −      

 

 

其等效的矩阵矢量形式为： 

( ) 0.5 ( ) ( ) 0.5 ( ) ( )b b

nb nb

 = =Q Λ M Λ Q ω M ω Q Λ
 

 

四元数微分方程的求解，类似矩阵微分方程，可用毕卡逼近法求解，得解析

表达式如下： 

0
0.5 ( )

0( ) ( )

t
b
nb dt

t e


=
M ω

Q Λ Q Λ
 

 

但实际上只有 b

nbω 在短时间内方向不变时，以上指数积分方能成立，否则，将

引入不可交换性误差，严格地说，应采用等效转动矢量算法。 

在近似意义下，定义： 

0

0

0
[ ] ( )

0

0

x y z

t x z yb

nb

y z x

z y x

dt

  

  


  

  



− − − 
 
  −
  = =
  − 
 
  −  

 M ω

 

 

 

将[ ] 代入，并用级数的方法处理，可得精确的解析表达式： 

 0 0 0 0( ) cos( / 2) sin( / 2) / [ ] ( )t I   =  +   Q Λ Q Λ
 

 

其中： 2 2 2 2

0 ( )x y z    =  + +  

用四元数法进行姿态解算，主要有以下几个步骤： 

(1)计算当前的相对角速率
b

nbw ； 

(2)求解四元数微分方程并规范化四元数； 

(3)由四元数计算姿态矩阵
n

bC ； 

(4)由姿态矩阵
n

bC 提取出实际的姿态角。 

程序中采用的“东北天”地理坐标系，下图 3.2 所示为地球坐标系、地理坐标

系和机体坐标系的方位关系。 
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图 2 地球坐标系、地理坐标系和机体坐标系之间的方位关系 

则机体坐标系与地理坐标系之间的载体姿态矩阵及欧拉角定义式为： 

cos cos +sin sin sin cos sin +sin sin cos sin cos

cos sin cos cos sin

sin cos cos sin sin sin cos cos sin cos cos cos

b

nC

           

    

           

− − 
 

=
 
 − − − 

 

 

其中： 为俯仰角， 为横滚角， 为航向角。 

根据上式，当由四元数得到对等的姿态矩阵
b

nC 后，由姿态矩阵与姿态角的

对应关系，可得到载体的三个姿态角。用 ijT 表示
b

nC 的元素( 3,2,1, =ji )则可得： 

23

2 2

21 22

13

33

21

22

arctan

arctan( )

arctan

T

T T

T

T

T

T








= 

+ 


= − 



= 


 

 

其中：航向角 的定义域为 0 00 ~ 360 ，横滚角 的定义域为 0 0180 ~ 180− ，

俯仰角 的定义域为： 0 090 ~ 90− 。 

(2) 速度计算 

由于加速度计固连在载体上，它的输出是机体系相对于惯性空间的比力在机

体系上的投影。因此需要把原始输出比力
b

ibf 转换为
n

ibf ，当已得到了姿态转移矩

阵
n

bC 后，比力的转换关系为： 
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n n b

ib b ibf C f= 
 

 

由比力方程：  

v (2 ) ven ie en enf w w g= + +  −
 

 

可得载体在东北天坐标系中的速度微分方程为： 

(2 sin tan ) (2 cos )

(2 sin tan )

(2 cos )

n E E
E E ie N ie U

N N

n NE
N N ie E U

N M

n N E
U U N ie E

M N

v v
v f w L L v w L v

R h R h

vv
v f w L L v v

R h R h

v v
v f v w L v g

R h R h


= − + − + 

+ + 


= − + − 
+ + 


= + + + − 

+ + 

 

 

由上式可求得载体在地理坐标系中的速度。式中， L是当地的纬度，是当

地经度；角下标注 E，N，U 代表地理坐标系的东、北、天方向； iew 为地球自转

角速度； MR 为子午圈地球曲率半径,
2(1 2 3 sin )M eR R f f L= − + ； NR 为卯酉圈地球曲

率半径, 
2(1 sin )N eR R f L= + , 6378137m    1 / 298.257eR f= =， ；L表示纬度，h 表示高度；

L 为纬度误差。速度微分方程是一阶三维微分方程，随着比力
n

ibf 的变化，速度

会不断变化。 

(3) 位置计算 

由于载体在地球表面运动，因此定位计算时必须考虑地球曲率的影响，以经

纬度和高度作为定位的物理量，由以下微分方程可求得载体的实时位置： 

( )cos

N

M

E

N

U

v
L

R h

v

R h L

h v




= +




= 
+ 

=


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3：卫星导航系统原理与故障认知 

全球导航卫星系统(GNSS)是一个世界范围的定位和定时系统，包含一个或

多个卫星星座，并且在必要的时候需要增强系统以支持所需要的导航性能。GNSS

星座主要包括美国的 GPS、中国的“北斗”卫星导航系统、俄罗斯的 GLONASS、

欧洲的 Galileo。 

卫星导航系统定位原理是以卫星导航系统卫星和用户接收机天线之间的距

离观测量为基准，根据已知的卫星瞬时坐标，来确定用户接收天线的位置，卫星

导航系统定位方法的实质是以星地空间距离为半径的三球交汇，用以求解三维坐

标未知量，可以提供用户的三维位置信息。因此，在一个测站上，只需 3 个独立

距离观测量。考虑到卫星的时钟与接收机时钟之间的误差，实际上有 4 个未知

数，X、Y、Z 和钟差，因而需要引入第 4 颗卫星，形成 4 个方程式进行求解，

从而得到观测点的经纬度和高程。其定位原理如图 3 所示。 

 

图 3 卫星导航系统定位原理示意图 

环绕地球运行的 GPS 卫星，发射调制后的无线电波信号。用户的接收机接

收到多颗 GPS 卫星的信号，并且从信号中分离出卫星的导航电文，通过计算电

波的延迟时间来求取伪距观测量，并利用该观测量进行用户的定位计算和速度求

取。本节介绍基于测码伪距的单点定位原理。 

GPS 导航星系统是无源测距系统。在无源测距系统中，用户通过比较接收到

的卫星发射的信号和本地参考信号，测量传播延时。若卫星时钟和用户时钟同步，

即两时钟同频同相，或已知相差，那么测得的延时𝜏正比于卫星和用户间的距离

𝑆，𝑆 = 𝑐 · 𝜏，其中 c 为电波传播速度。 

若用户钟和卫星钟有钟差△ 𝑡，这时测得的传播延时𝜏及相应的距离𝑃并不是
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真正的电波传播时延𝜏及卫星到用户的距离𝑆，此时𝑃称为伪距量测值，忽略电离

层和对流层的折射影响后，伪距单点定位单颗卫星对应的状态方程可以写成下式： 

 ( ) ( )j j

i i i iP t S t c t= +  +    

 ( ) ( ) ( )
2 2 2

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )j j j j

i i i iS t X t X t Y t Y t Z t Z t= − + − + −    

其中， ( )j

iP t 是伪距观测值， ( )j

iS t 是 t 时刻卫星 j 与接收机 i 的计算距离， ic t

为接收机钟差的等效距离误差，c为钟速， it 为接收机 i 的钟差， i 为接收机 i

的观测误差，包括电离层误差、对流层误差钟差等。在实测解算中，需要将上述

误差建模进状态方程进行解算；在仿真解算中，上述误差的仿真会影响控制变量

时对误差的控制，通常不进行仿真，故而用 i 表征所有误差。 ( ) ( ) ( )j j jX t Y t Z t

代表 t 时刻时卫星 j 在地心地固系下的位置坐标， ( ) ( ) ( )i i iX t Y t Z t 代表 t 时刻时载

体 i 在地心地固系下的接收机位置的三维取值； 

GNSS 系统最小二乘定位的观测方程表示为： 

 Z = HX +ε    

其中，Z为观测值矩阵，H为观测矩阵，X 是待估计量，ε为观测误差矩阵； 

当观测值有故障时，观测方程表示如下： 

 Z = HX + b + ε    

其中，b为故障矩阵，ε为误差矩阵； 

相对于各个卫星的观测方程表示为： 

 j j j j

i i i i= + +Z H X b ε    

其中， j

iZ 是观测值矩阵，即Z中对应于卫星 j 的观测值， j

iH 是观测值矩阵

H中对应于卫星 j 的观测矩阵， j

ib 为观测值 j

iZ 的故障大小， j

iε 为观测值 j

iZ 的误

差； 

将状态方程中的观测误差进行进一步建模，得： 

 
( )

( )

( ) ( )

( )

j j

i i i i

j j j

i i i i

P t S t c t

S t c t b 

= +  +

= +  + +
   

其中， ( )j

iS t 时刻 t 卫星 j 与接收机 i 的计算距离， j

ib 为卫星 j 对应观测值的故

障大小， j

i 为卫星 j 经误差改正后的残余误差； 

首先，需要将状态方程转化为观测方程的形式： 

 

( )

( ) ( ) ( )
2 2 2

( ) ( )

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )

j j

i i i i

j j j j j

i i i i i i

j j j

i i i

P t S t c t

X t X t Y t Y t Z t Z t c t b

b





= +  + 

 
= − + − + − +  + + 
 

= + +H X

   



11 

 

(1) 泰勒线性展开 

( )j

iS t 为非线性函数，将其进行泰勒展开为： 

 

0

0 0 0

0

0 0 0

( ) ( ) ( )
( ) ( )

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )
( ) 1

( ) ( ) ( )

j j j
j j j ji i i

i i i i i i i ij j j

i i i

i

j j j
ij j ji i i

i i ij j j

ii i i

i

X X t Y Y t Z Z t
P t S t x y z c t b

S t S t S t

x

yX X t Y Y t Z Z t
S t b

zS t S t S t

c t





− − −
= + + + +  + +

 
 

 − − −  = + + +    
 
 

   

其中，
0 ( )j

iS t 为零阶常数项； , ,i i iX Y Z 代表当前时刻载体 i 在地心地固系下

的接收机位置的三维取值； , ,,i i i ix y z c t 是方程的自变量；则观测值矩阵H中对

应于卫星 j 的观测矩阵为： 

0 0 0

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )

j j j
j i i i
i j j j

i i i

X X t Y Y t Z Z t

S t S t S t

 − − −
=  
 

H ，其中，待估计量

i

i

i

i

x

y

z

c t

 
 
 =
 
 
 

X ， 

则观测矩阵为

1 1 1

1 1 1

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )

i i i

i i i

j j j

i i i

j j j

i i i

n n n

i i i

n n n

i i i

X X t Y Y t Z Z t

S t S t S t

X X t Y Y t Z Z t

S t S t S t

X X t Y Y t Z Z t

S t S t S t

 − − −
 
 
 
 

− − − 
=
 
 
 
 

− − − 
  

H ； 

(2) 位置迭代过程 

设中间变量 ( )j

ip t ： 

 ( )
( ) ( ) ( )

( )

0 ( ) ( ) ( )

0 0 0

( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

k j k j k j
j j j k j ji i i

i i i i i i i i ij k j k j k

i i i

X X t Y Y t Z Z t
p t P t S t x y z c t b

S t S t S t


− − −
= − = + + +  + +     

 ( )

0( ) ( ) ( )j j j k

i i ip t P t S t= −    

 ( ) ( ) ( )
2 2 2

( ) ( ) ( ) ( )

0 ( ) ( ) ( ) ( )j k j k j k j k

i i i iS t X t X Y t Y Z t Z= − + − + −    

其中， ( )

0 ( )j k

iS t 为零阶常数项，上标中的 k 表示第 k 次迭代后的结果计算当

前时刻卫星与接收机的计算距离，括号中的 代表量测对应的时刻； 

其中， ( ) ( ) ( )k k k

i i iX Y Z 是迭代 k 次后接收机 的地心地固系下的三维位置坐标估

计值； (0) (0) (0)

i i iX Y Z 代表 t 时刻时接收机 在地心地固系下的位置坐标的迭代初值，
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由于后续迭代的存在，迭代初值可采用上一时刻的位置解算值； 

将公式 3.32 组合为相应的矩阵运算为： 

 ( )i = +p t HX Δ    

其中， ( )1 2( ) ( ), ( ), , ( ), , ( )
T

j n

i i i ip t p t p t p t=ip t ； 

计算观测矩阵H为： 

 

( ) 1 ( ) 1 ( ) 1

1( ) 1( ) 1( )

0 0 0

( ) ( ) ( )
( )

( ) ( ) ( )

0 0 0

( ) ( ) ( )

( ) ( ) (

0 0 0

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )
1

( ) ( ) ( )

( ) ( ) ( )

( ) ( )

k k k

i i i

k k k

i i i

k j k j k j
k i i i

j k j k j k

i i i

k n k n k n

i i i

n k n k n k

i i i

X X t Y Y t Z Z t

S t S t S t

X X t Y Y t Z Z t

S t S t S t

X X t Y Y t Z Z t

S t S t S

− − −

− − −
=

− − −

H

)
1

( )t

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

      

( )

0 ( )j k

iS t 是第 k 次迭代后，对应卫星位置坐标与接收机位置坐标 ( ) ( ) ( )k k k

i i iX Y Z 的

计算距离； 

根据观测方程，三维位置与接收机钟差的估计值如下： 

 ( )
1

ˆ ( )T T

i t
−

=x H WH H Wp    

其中， ( )ˆ ˆ ˆˆ , , ,
T

i i iX Y Z c t= x  为每次迭代的估计结果，W 是加权矩阵； 

经过 k 次迭代计算出接收机估计值
( )k

iX 的过程如下： 

 
( )

( ) ( )

0
ˆ

k
k k

i i i= +X X x    

迭代 k 次后待估参数X 的估计值
( )k

iX 为（ ( ) ( ) ( ) ( )k k k k

i i iX Y Z c t ），
( )

0

k

iX 是此次

迭代的位置初值，也为定位过程中上一个迭代的结果；
( )kc t 是估计的接收机钟

差项，每次迭代均会更新；若满足迭代条件 ( )ˆ ˆ ˆˆ , , ,
T

i i iX Y Z c t= x 的每一项均小于

10-3m，则迭代完成；若不满足迭代条件，则继续迭代计算，直至满足迭代条件，

获得定位结果。 
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4：无线电导航系统原理与故障认知 

开展大型客机无线电导航系统工作原理、组成以及常见故障类型的认知学

习。 

VOR 系统组成主要包括地面信标台和机载接收指示设备两部分，可以提供

相对信标台的方位信息，如图 4 所示。工作频率为 108~118MHz，最大作用距

离为 200 海里，测角精度优于 1.4°。 

 

图 4 VOR 系统测向示意图 

VOR 系统的测角原理是根据可变相信号和基准相位信号的相位差来导航，

相位差随着飞机飞行的位置改变而变化。机上 VOR 接收机接收这两种发射信

号，测出其相位差，即可计算出飞机相对地面台的磁方位角。VOR 地面台的发

射天线布置如图 5 所示。 

 

图 5 VOR 台的发射天线布置 

机载 VOR 接收机接收到这两种信号，将 30Hz 频率的相位进行比较作差，

便可获得方位角 ，即飞机相对地面台的位置矢量偏离地面台北方向的角度，

角度的正负值规定与飞机航向角正负值相同。 

 

伏尔台

磁北

飞机方位角
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VOR 地面台虽然全方位发射信号，但天线顶空不能发射信号，所以会形成

顶空盲区，如图 6 所示，大致为以天线为顶点的倒置圆锥区，圆锥顶角一般为

60°~100°( 30 ~50 ) = 。 

理论上使用两套 VOR 系统就能够确定飞机的位置，但由于两个 VOR 站台

相距较远时，VOR 系统测得的方位误差偏大，因此 VOR 系统一般不单独使

用，常与 DME 系统组合使用。 

 

图 6 台站天线顶空盲区示意图 

➢ DME系统工作原理 

DME 是一种无线电测距系统，无线电测距方法有多种，最常用的是量测两

点之间电波传播时间以确定距离。根据电波在均匀介质恒速直线传播的特性，

可知两点之间的距离正比与电波的传播时间。较为精确的方式是双程测距法，

即询问-应答的转发方法，具体的过程是：运动体向地面导航台发出询问信号，

地面导航台接收到这一信号并随即发出应答信号，运动体接收到应答信号以

后，与询问信号相比较，测出信号所经过的时间间隔。 

DME 采用脉冲法进行测距，脉冲测距系统在量测目标距离时，不可避免地

会产生误差。测距误差从数量上说明了测距精度，是测距系统的重要参数。 

系统固定延时

应答接收机

应答发射机

询问脉冲产生器询问发射机

询问接收机 距离测量电路

距离显示输出

天线 天线

应答器 询问器

 

图 7 测距系统组成框图 
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如图 7 所示，DME 主要的测距原理是：机载询问器发出无线电脉冲波，

地面应答器接收到信号后经过一段固定的时间延时，再向机载询问器接收机发

射应答信号，机载设备收到信号之后，根据发射时间和接收时间的时间差，再

减去固定延时，就能得到飞机和该地面站台之间的斜距。计算公式如下： 

=1/2 斜距 电磁波波速 （信号收发时间间隔-固定延时） 

DME 系统的作用距离一般为300 ~ 500km，最远可达700km，利用两套

DME 系统就能够实现对飞机位置的量测。 
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5：大气导航系统原理与故障认知 

开展大型客机大气导航系统工作原理、组成以及常见故障类型的认知学

习。 

大气数据系统以大气数据计算机为核心，具有多种输入输出接口，用来测量、

计算并指示飞机的多个飞行参数。大气数据系统通过伸在气流中的空速管感受压

力和温度信息，压力和温度信息通过引气管路被压力传感器和温度传感器感知与

测量，测量信号被传送到大气数据计算机，经过计算机的分析计算处理，输出并

显示大气参数数据。 

 

图 8 大气数据系统典型结构示意图 

图  8 为大气数据系统典型结构示意图。该系统中，压力测量单元 

PMU(Pressure Measure Unit)采用霍尼韦尔公司的精密压力传感器 PPT(Precision 

Pressure Transducer)作为大气数据系统的压力传感器。选择高精度、稳定可靠的

压力传感器是大气数据系统设计的一个重要步骤，采用的 PPT 由硅压阻式压力

传感器、微处理器和其它电路组成，经过数字补偿后，PPT 在整个工作温度范围

(-40～+85℃)内全量程的精度可达到 0.05%。大气数据计算机是一款宽温、体积

小、接口丰富的小型单板计算机，具有浮点计算能力，适合在捷联惯导和大气数

据系统等计算量较大的情况下使用，在大气数据系统中计算气压高度、空速和马

赫数等飞机飞行参数。最后大气数据系统将计算得到的飞行参数通过串口传给彩

色显示器以及飞行控制系统。  

大气数据系统三部分主要功能如下：  

静压 sP

总压 tP

总温 tT 温度传感器

PMU

静压传感器

总压传感器

大
气
数
据
计
算
机

彩色
显示器

导光板
和按钮

静压 sP

总压 tP

总温 tT 温度传感器

PMU

静压传感器

总压传感器

大
气
数
据
计
算
机

彩色
显示器

导光板
和按钮
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1) 温度传感器是通过测量物质的某些物理参数随温度的变化而间接地测

量温度的装置。大气数据系统的温度传感器主要测量飞行器周围气流的

温度，并提供给大气数据计算机。  

2) 压力传感器是一种将压力信号转变成电信号的传感器，主要分为静态和

动态压力传感器两种。大气数据系统的压力传感器主要负责感知测量飞

行器周围气流的总压与静压作为大气数据计算机的主要数据来源，并据

此计算出其他关键的飞行参数。  

3) 大气数据计算机（AIR DATA COMPUTER，ADC）是解算飞行参数，进

行飞行管理的主要电子设备之一。其利用原始参数传感器测量的大气总

压、静压、总温等参数，根据特定的大气数据方程，计算并输出高度、

速度、升降速度、马赫数等飞行参数，而且可以生成多种一次性指令的

装置。同时它还把这些参数和指令信号供给机上其他系统。  

大气数据测量的工作原理是：接收从空速管来的大气静压压力、总压压力和

大气温度传感器的温度电阻信号，通过压力传感器将其转换为电信号，通过数学

解算得到气压高度及速度等一系列数据，如图 9 所示。 

 

图 9 大气数据系统测量原理图 

机载大气数据系统主要输出垂直通道的气压高度信息。利用大气压力随高度

变化的特性，通过突出在机体外的静压管测量飞机所在处的大气压力（静压 sp ），

间接测量出飞机的飞行高度。 

理想气态方程: 

*R T
p RT

M


= =   

静压传感器 安装误差修正

动压传感器 安装误差修正

高度

铅垂速度

马赫数

真空速

指示空速

空气静温

H

H

M

TASV

LASV

T

starP

totP

totT

q

korrP

korrq

静压传感器 安装误差修正

动压传感器 安装误差修正

高度

铅垂速度

马赫数

真空速

指示空速

空气静温

H

H

M

TASV

LASV

T

starP

totP

totT

q

korrP

korrq
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流体静力学方程: 

dp gdh= −   

由上式可以推导出标准气压高度的表达式：  

/[( ) 1]R gb s
p b

b

T p
H H

p





−= − +   

式中：  

P ——大气静压 ( )Pa ； 

 ——大气密度 3( / )kg m ； 

R ——气体常数，
*

2 2287.0528 )( )7( /
R

R m k s
M

= =  ； 

T ——气体的温度 ( )K ； 

M ——气体的摩尔质量， )28.964420( /kg kmol ； 

*R ——通用气体常数， 2 2( / ) / ( )8314.32 kg m s k kmol  ； 

g ——重力加速度， 29.80665( )/g m s= ； 

h ——几何高度 ( )m ； 

sp ——气压高度对应的大气静压 ( )Pa ； 

bp ——相位层的大气静压下限值 ( )Pa ； 

bH ——相位层的重力势高度 ( )m ； 

bT ——相位层的大气温度下限值 ( )K ； 

 ——温度的垂直变化率 ( )/K m ； 

pH ——气压高度 ( )m ；                 

由上述分析可知，高度与大气参数成如下函数关系： 

( , , , )p s b bH f p p T =  
3. 1 
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表 1 大气温度、垂直温度梯度与高度的分层关系 

高度  

（km） 

温度 T 

（K） 

压力 sP  

（mmHg） 

垂直温度梯度

 （K/km） 
温度与高度关系 

-5 320.65 1333.3 -6.5 

( )b p bT T H H= + −  

0 288.15 760 -6.5 

11（36089ft） 275.15 170.26 -6.5 

20（65617ft） 255.65 41.47 0 

30 226.65 8.77 +1 

标准大气下，对流层和平流层的压力下限 bp 、温度下限 bT 和温度梯度  均

为已知常数，但它们气温随高度的变化规律不同，因此标准气压高度公式呈分段

函数，分别适用对流层和平流层，满足下述函数关系式： 

0.19026

145442 1 , 36089ft
29.9213

36089 20806 ln 36089ft 65617ft
6.68324

s
p p

s
p p

p
H H

p
H H

   
=  −    

    


   
= −     

  
，

 3. 2 

式中： pH 的单位为英尺， Hp 的单位为英寸汞柱。 

6：大型飞机导航显示仪表认知 

开展大型客机导航仪表的认知学习。 

 

图 10 飞机驾驶舱导航显示 

pH



20 

 

 

图 11 机载主显示意图  
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环节二：多源组合导航系统集成设计 

本环节为多源组合导航系统的集成设计，学生选取不同型号、不同类型的

导航设备，通过连线实现多源融合导航系统的集成设计，并在此基础上对多源

融合导航系统的融合滤波架构进行设计，利用控制变量法、对比法、图像法等

多种实验方法，分析各个导航性能参数对导航系统设计影响的计算和评估，旨

在培养学生根据实际精度、经济性、可靠性、重量、体积等方面的技术指标需

求，实现“分析设计”层面的训练。 

7：导航传感器选型设计与集成。 

针对不同类型的导航传感器，根据对其工作原理的认知，了解影响传感器

性能的关键参数。进而能够根据对导航系统性能的整体需求，选取合适数量、

精度及性能的导航传感器。 

惯性导航系统：陀螺零偏，陀螺白噪，加速度计零偏，加速度计白噪。 

卫星导航系统：伪距测量误差、钟差。 

大气数据系统：测量误差。 

无线电导航系统：斜距测量误差。 

从导航传感器库中，选取需要的导航设备，并拖放到飞机相应的位置处，

通过鼠标拖拽连线的方式，将导航传感器连接至飞行管理系统（FMS），构成组

合导航系统，实现导航传感器集成。通过鼠标点击该导航设备，可对其关性能

参数进行设置。 

惯导提供位置、速度和姿态信息。卫星提供位置与速度信息。大气数据计

算机提供高度与空速信息。无线电导航系统提供位置信息。 
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8：组合导航滤波器架构设计 

掌握组合导航滤波器架构设计以及滤波算法的原理，并能实现组合导航滤

波算法设计，实现导航定位解算。 

依照典型机载导航设备配置，惯性基准系统负责完成惯性导航解算，输出惯

性导航信息；在此基础上，利用各辅助导航系统分别输出的载体位置、姿态等信

息，与惯导进行信息融合，并构建相应的子滤波系统。将以惯性导航系统为基础，

分别构成气压高度辅助惯性导航子滤波系统，GNSS/IRS 子滤波系统，陆基无线

电/IRS 子滤波系统的多信息融合组合导航系统。 

 

图 12 多源导航信息融合方案图 

基于联邦滤波框架，构建多源信息自适应融合方法。联邦滤波器的结构如

所示，它有两层滤波结构，分别为子滤波器结构和主滤波器结构，子滤波器解

算的局部最优估计值经过全局融合后，可以获得最终的最优估计值。 

 

导航信息

输出

惯性系统

大气数据系统

陆基无线电

子滤波器1

子滤波器2GNSS

子滤波器3

FD1

FD2

FD3

主滤波器

时间更新

信息融合
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图 13 联邦滤波构架图 

假定系统的状态空间模型如下： 

, 1 1 1 1k k k k k k

k k k

X X W

Z H X V

− − − −=  +


= +
  

式中 kW 的协方差矩阵为 kQ ， kV 的协方差阵为 kR 。 

各个子系统的状态空间模型如下： 

.
, ,( , 1) , 1 , 1 , 1

, , , ,

, 1,2,3...
i k i k k i k i k i k

i k i k i k i k

X X W
i

Z H X V

− − − −=  +
=

= +

 

 

式中 ,i kW 的协方差矩阵为 ,i kQ ， ,i kV 的协方差阵为 ,i kR 。 

假设各个子系统的估计互不相关，则联邦卡尔曼滤波算法包括下面五个过

程： 

1) 设置滤波的初始值。初始的状态变量误差协方差矩阵
,0iP 和系统噪声协

方差阵
,0iQ 可由系统初始值确定，即 

1 1

,0 ,0 ,0 ,0,i i g i i gP P Q Q − −= =
 

 

2) 时间更新。在各个子滤波器之间分别单独进行时间更新： 

, 1/ ,, 1/i k k i ki k kX X
 

+ +=
 

 

, 1/ , 1/ , 1/ , ,

T T

i k k i k k i i k k i i k i kP P Q+ + +=  + 
 

 

3) 量测更新。子滤波器独立进行各自的量测更新： 
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1
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, 1 , 1/ , 1/, 1 , 1 , 1

, 1 , 1 , 1 , 1/

( )

( )

( )

T T

i k i k k i k i k i k k i k i k

i k i k k i k ki k i k i k
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因为主滤波器不存在对应的量测信息，所以主滤波器不需要进行量测更新。 

4) 信息融合。联邦卡尔曼滤波的核心算法：将子滤波器的局部最优解进

行融合，获得融合后的全局最优解。融合方程可以表述为： 

1 1

, ,

1
, ,, ,

( )

( )

g k i k

g k i kg k i k

P P

X P P X

− −

 
−

=

=





 

 

5) 信息分配和反馈。将全局最优估计值 gX


、误差协方差矩阵 gP 、系统噪

声协方差矩阵 gQ 反馈到子滤波器中，可以表述为： 

, ,

1

, ,

1

, ,

i k g k

i k i g k

i k i g k

X X

P P

Q Q





 

−

−

=

=
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i 表示信息分配系数， i  >0，满足以下方程： 

1

1
n

m i

i

 
=

+ =
 

 

联邦滤波中，子滤波器数量及配置变化引起的联邦滤波器结构改变，同样会

导致导航融合输出的不稳定。因此，“信息分配”在组合导航系统过程作为一个关

键性问题，直接影响联邦滤波器的容错性和精度等性能，也是它与其他分散式滤

波方法相区别的重要特征。 
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9：组合导航参数设计与性能评估 

掌握组合导航系统参数设计及性能评估方法。设计组合导航系统中惯性导

航、卫星导航、无线电导航、大气导航系统的各项参数，形成高性能组合导航

系统。 

位置信息：纬度-90°~90°，经度-180°~180°，高度 0m~20000m。 

速度信息：0~400m/s。 

姿态信息：横滚角-180°~180°，俯仰角-90°~90°，方位角 0°

~360°。 

根据起飞、中间进近、最终进近等不同航段精度需求的 RNP值，分析系统

ANP是否满足要求。 

  



26 

 

环节三：导航系统故障检测与重构 

本环节为导航系统故障检测与重构，学生通过本环节的学习，可掌握各导

航系统的故障类型以及不同故障的检测方法，包括基于硬件冗余的故障检测、

基于解析式冗余的故障检测。在对故障检测的基础上，进一步实现系统的重

构。 

⚫ 硬件隔离 

针对某些已经出现严重故障或是长期无响应的导航设备常采用硬件隔离的

方式。例如，导航传感器收到撞击、震动、雷击等因素造成了芯片等电路结构的

硬件故障，或 GNSS 接收机在某些特定的区域无法接收到信号，造成 GNSS 设备

长时间无响应时，通常采用硬件隔离的方式对这些故障进行排除。一般对这些不

能工作的设备进行断电处理，切断其信号。这种方式下通常的机载设备都会采用

硬件冗余来维持系统的信号的多样性。 

⚫ 软件隔离 

软件隔离通常是使用在某些情况下例如：设备老化、环境影响等，设备信号

受到干扰而造成了量测值的故障。系统中采用一些数学方式来对多样设备信号进

行组合，使系统具备软件余度。故障隔离是根据滤波器的故障检测结果进行的。

针对信息融合结构，为每个局部滤波器设计故障检测模块，故障检测模块的功能

是实时地对导航系统传感器进行故障检测和隔离。例如当子系统 INS/GNSS 故障

滤波结果为故障时，将该路信号暂时隔离，不使其参加到最后的主滤波器信息融

合中；当子系统 INS/陆基无线电故障滤波结果为故障时，则隔离该路信息。 

采用程序标志位的方式及时确定故障源，对故障系统进行判断隔离，同时利

用其余健康系统进行重构融合。 

系统的动态重构是指实时地改变系统中各传感器信息的利用率。当检测出某

个传感器出现故障时，就要对故障进行隔离，然后进行导航系统的重构。重构系

统使组合导航系统与出故障的子系统脱离关系，剩余系统产生导航最优解，使得

整个组合导航系统具有很高的容错能力。重构示意图如下所示。 
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图 14 系统重构示意图 

组合导航系统由多个导航设备提供信息，对其进行实时的故障检测及判断，

在发现有某一子系统故障时，将其隔离，其余系统自动重组为一个新的降阶的组

合导航系统。 

故障隔离以后，系统由原来的 N 个传感器减少的至多 N-1 个，此时再对系

统进行信息融合时必须对融合结构进行改变，也就是要对融合的系统进行结构重

组。以 4 个传感器组合导航为例，故障情况下的隔离重构逻辑关系如下表所示。 

表 2 传感器信息融合故障隔离与重构逻辑关系表 

1 号传感器 2 号传感器 3 号传感器 4 号传感器 融合方案 

1 1 1 1 1234 融合 

1 0 1 1 134 融合 

1 0 0 1 14 融合 

0 1 1 1 234 融合 

0 0 1 1 34 融合 

1 1 0 1 124 融合 

1 1 0 0 12 融合 

1 1 1 0 123 融合 

0 1 1 0 23 融合 

1 0 1 0 13 融合 

在结构重组后的系统中，滤波信息减少。对于剩余健康信息，需要由其得到

最优结构，就必须对健康系统进行信息结构重组。在联邦滤波系统的重构中，由

于信息量个数减少，对于各信息的分配策略也要做出相应的调整。 

因此基于故障检测的结果，即残差 2 检验算法得到的故障检测函数 ( )i k 作

为信息分配参考，设计系统故障重构时的信息分配方式。 

故障检测函数如下： 

 

组合导航系统 

多信息融合结构 

故障检测 

 
故障判断 

故障时，重构后

组合系统 

被隔离系统 
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1

, , ,( ) ( ) ( ) ( )T

i i r i r i rk k k k −= r P r
 

 

系统正常工作时， ( )i k 服从自由度为 in 的 2 分布，即 ( )i k ~
2 ( )in ， in 为 ,i kZ

的维数；而发生故障时， ( )i k 不再服从自由度为 in 的 2 分布。 

对于无故障的系统，其新息 ( )d k 较小，相应的故障检测函数 ( )i k 也就小。

相反的，发生故障的系统，其故障检测函数 ( )i k 较大或者超过门限值。利用这个

特性，设计对应的信息分配方案。 

i 为信息分配原则，设计如下： 

1 2

1/ ( )
( )

1/ ( ) 1/ ( ) 1/ ( )

i
i

n

k
k

k k k




  
=

+ + +
  

可以看出，在动态系统中，各系统的滤波误差不断变化， ( )k 也不断变化，

i 具有实时性，则该方法能够在线实时调节分配系数。 

当 i 子系统出现故障，被系统隔离，则此时 ( ) 0i k = ，子滤波器不保留系统

信息，只用量测方程进行最小二乘估计，信息分配原则变为： 

1 2 1 1

1/ ( )
( )

1 / ( ) 1 / ( ) 1 / ( ) 1 / ( ) 1 / ( )

j

j

i i n

k
k

k k k k k




    − +

=
+ + + + + +

  

由于子滤波器状态信息被重置到零，减少了主滤波器到子滤波器的数据传输，

该方法能起到自适应的调节系统的信息反馈的作用，并能根据故障进行智能判断，

能有效地提高系统的自适应能力，实现系统的无缝重构。 

 

10：基于硬件冗余的故障检测 

通过硬件冗余方式，实现导航系统故障检测与定位。 

故障类型的了解：在故障类型库中，鼠标选取各故障类型时，应出现关于

各故障的“知识提示”，从而使学生能够对各种故障进行了解，点击各故障可

对故障的参数进行设置； 

故障类型的识别：系统后台随机添加一类故障，执行导航定位解算，学生

通过对多套导航设备的输出结果分析是哪一类故障。 
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11：基于解析冗余的故障检测 

通过解析冗余方式，实现导航系统故障检测与定位。 

解析冗余方式故障检测认知：选取解析式冗余故障检测方法，应出现关于

各解析式冗余故障“知识提示”，点击解析式冗余故障检测可进行相关参数的

设置。 

解析冗余方式故障识别：系统后台随机添加一类故障，执行导航定位解

算，学生通过对单套导航设备的输出结果分析是哪一类故障。 

12：组合导航系统重构 

导航系统发生故障后，进行系统重构。 

系统重构包括系统故障的隔离和系统故障的降权处理两种方法。点击系统

重构模块，应对两种重构方法给出“知识提示”。选取相应的重构方法，执行

导航定位解算，观察导航定位的输出结果。 


