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航空器在离场、 进场、 进近及终端区的其他飞行活动中， 为确保飞行安全及运行效率，
须遵循一定的飞行路线、 高度和机动区域等相关约束， 这种约束就是飞行程序。 飞行程序是

机场建设和运行的基本条件之一， 是组织和实施飞行、 提供空中交通服务、 建设导航设施的

基本依据。 同时， 飞行程序的设计与管理是空域规划与管理的基础， 是保障航空器飞行安全

和提高运行效率的重要工作。

１􀆰 １　 飞行程序设计的概念

飞行程序设计就是为航空器设定其在终端区内起飞或下降着陆时使用的飞行路线。 在设

计过程中， 首先要保证航空器与地形、 地物之间有足够的安全余度； 其次， 所设定的飞行路

线应符合航空器的飞行性能； 最后， 该飞行路线还应满足空域规划的限制。 因此， 飞行程序

设计是在分析终端区净空条件和空域布局的基础上， 根据航空器的飞行性能， 确定航空器的

飞行路线及有关限制的一门学科。

１􀆰 １􀆰 １　 飞行程序设计的准则

国际民航组织超障小组在取得数以十万计的试飞和飞行数据的基础上， 按照危险概率 （航
空器偏离我们所考虑的空间范围与障碍物或其他航线上飞行的航空器相碰撞的概率） 小于

１×１０－７的安全要求， 经数学模拟和方法优化， 制定出飞行程序设计的规范， 并编写成国际民航

组织 （Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｃｉｖｉｌ Ａｖｉａｔｉｏｎ Ｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎ， ＩＣＡＯ） ８１６８ 文件： 《航空器运行》 （Ａｉｒｃｒａｆｔ ｏｐｅｒ⁃
ａｔｉｏｎ）， 它是国际民航组织所有缔约国进行飞行程序设计的指导性文件。 ２００７ 年中国民用航空

局参照该文件制定了我国民航标准： 《目视和仪表飞行程序设计规范》 （ＭＨ ／ Ｔ ４０２３—２００７）。
我国为民用航空器设计飞行程序时， 必须按照 《目视和仪表飞行程序设计规范》 及相关标准

和规范， 以及有关咨询通告， 参考 ＩＣＡＯ ８１６８ 文件等建议的准则进行设计。
飞行程序设计的飞行路线 （航线） 除保证航空器与障碍物之间有足够的安全余度外，

还应遵守以下原则：
① 与当地的航空器流向相一致；
② 不同飞行阶段尽量使用不同的飞行航线；
③ 当不同飞行阶段的航空器必须使用同一飞行航线时， 应尽可能使起飞离场的航空器

在进场、 进近的航空器之上飞行；
④ 尽量减少对起飞航空器爬升的限制；
⑤ 进场的航空器尽可能连续下降；
⑥ 尽量减少迂回航线。
以便使所设计的飞行程序达到安全、 方便、 经济的基本要求。
根据使用程序所要求的气象条件， 可以将飞行程序分为仪表飞行程序和目视飞行程序两大



类。 本书主要介绍仪表飞行程序设计的准则和方法， 飞行程序设计的结果以航图的形式公布。

１􀆰 １􀆰 ２　 飞行程序的类型及结构

１􀆰 飞行程序的类型

根据应用环境和使用要求， 飞行程序有多种分类方法。 目前， 主要的分类方法有以下

五种。
（１） 根据使用的飞行规则划分

按目视飞行规则设计的飞行程序称为目视飞行程序， 如图 １－１ 所示； 按仪表飞行规则

设计的飞行程序称为仪表飞行程序， 如图 １－２ 所示。

图 １－１　 目视飞行程序

图 １－２　 标准仪表飞行程序
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（２） 根据导航设施所提供的引导信息划分

使用较高精度的水平引导和垂直引导， 并满足运行条件要求的仪表飞行程序称为精密飞

行程序， 如图 １－３ 所示； 仅使用方位引导的仪表飞行程序则称为非精密飞行程序， 如图 １－４
所示； 使用方位引导和垂直引导， 但不满足精密进近和着陆运行要求的仪表飞行程序， 称为

图 １－３　 精密飞行程序

有垂直引导的进近 （ａｐｐｒｏａｃｈ ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ ｗｉｔｈ ｖｅｒｔｉｃａｌ ｇｕｉｄａｎｃｅ， ＡＰＶ）， 如图 １－５ 所示。
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图 １－４　 非精密飞行程序
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图 １－５　 ＡＰＶ 飞行程序

（３） 根据采用的导航和定位方式划分

使用传统导航、 定位方式的飞行程序称为传统飞行程序， 如图 １－６ 所示； 使用区域导

航方法进行导航、 定位的飞行程序称为基于性能导航 （ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｂａｓｅｄ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ＰＢＮ）
飞行程序， 如图 １－７ 所示。
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图 １－６　 标准仪表离场图 （传统飞行程序）

图 １－７　 标准仪表离场图 （ＰＢＮ 飞行程序）

（４） 根据发动机工作状态划分

按照 ＩＣＡＯ 和我国民航的相关规定， 民航局只发布航空器发动机全部正常工作情况下的
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飞行程序； 对于部分发动机失效的情况， 则由营运人根据航空器性能和具体的飞行环境设计

应急飞行程序。
（５） 根据航空器类型划分

可分为固定翼航空器飞行程序和直升机飞行程序， 本书主要介绍固定翼航空器飞行程序

设计方法与准则。

２􀆰 飞行程序的结构

一次航班飞行包括起飞离场、 航路飞行、 进场下降和进近着陆等飞行阶段。 通常， 飞行

程序设计的内容包括起飞离场 （离场程序）、 进场下降 （进场程序） 和进近着陆 （进近程

序） 三个部分。 航路的规划和设计一般属于空域规划范畴。 但为了保证设计规范的完整性，
本书也对航路设计准则进行了介绍。

（１） 离场程序

从航空器跑道起飞末端 （ｄｅｐａｒｔｕｒｅ ｅｎｄ ｏｆ ｒｕｎｗａｙ， ＤＥＲ） 直至加入航路飞行， 主要完成

起飞后至加入航路前的高度爬升和航向调整。
（２） 进场程序

航空器从航线飞行 （巡航阶段） 的结束点开始， 至起始进近定位点结束。 航空器在进

场阶段要理顺航路与进近之间的关系， 实现从航路到进近的过渡， 保证机场终端区内空中交

通的流畅。 在空中交通流量较大的机场， 由于该航段较为复杂， 应单独编制和公布标准仪表

进场程序。
（３） 进近程序

航空器根据一定的飞行规则， 与障碍物保持规定的安全余度所进行的一系列预定的机动

飞行。 始于起始进近定位点或规定的进场航线， 直至航空器安全着陆， 如航空器不能完成着

陆， 则进行复飞， 以确保飞行安全。 在飞行程序设计中， 进近程序 （如图 １－８ 所示） 一般

由进场、 起始进近、 中间进近、 最后进近、 复飞五个航段， 以及相应的等待程序组成。

图 １－８　 进近程序的结构

１􀆰 １􀆰 ３　 飞行程序设计的基本原则及影响因素

１􀆰 基本原则

为了保证航空器在终端区内安全、 有序飞行， 避免在飞行过程中发生航空器与航空器之
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间、 航空器与地面障碍物之间相撞， 所有具备仪表飞行条件的民用航空机场必须设计适于本

场地形和气象特点、 空域限制、 流量分布等因素的飞行程序和机场最低运行标准。
保障飞行安全、 提高运行效率、 节约运行成本是飞行程序设计的基本原则， 也是每一个

飞行程序的设计目标。 保障飞行安全是设计工作的重中之重， 是设计工作中最重要的指标，
只有在满足基本飞行安全要求的前提下， 才能考虑和兼顾经济和简便的要求。

（１） 安全

存在安全隐患的飞行程序将会导致严重后果。 为使飞行程序安全可靠， 一方面需要达到

预期的超障安全目标等级， 避免航空器与地形、 人工建筑物碰撞 （碰撞风险小于千万分之

一）； 另一方面要尽可能地减少飞行程序运行时的交通冲突， 降低与其他航空器碰撞的

风险。
（２） 经济

为使飞行程序设计得经济合理， 要从实际出发， 选择最适宜的进近模式和航迹， 尽可能

地降低机场运行最低标准， 并节省空域和飞行时间， 为保证航空器正常飞行、 增大空中交通

流量和机场吞吐量及减少飞行冲突创造有利条件。
（３） 简便

简便易行的飞行程序可以降低驾驶员执行飞行难度， 减少操作动作， 从而增加安全系

数。 在保证安全和经济的前提下， 尽量减少飞行程序中转弯的次数和角度， 增加直飞的

航段。
（４） 环保

飞行程序涉及的空域范围较低， 通常对周围环境会产生直接的影响， 例如噪声、 尾气污

染等。 在进行飞行程序设计时， 应尽量避开噪声敏感区域， 采取高度控制或者设计降噪程序

等方法减少噪声的影响。 同时采用连续下降或连续上升航迹来减少航空器的排放， 减少对环

境的污染。

２􀆰 影响因素

（１） 导航方式及导航设施布局

导航设施的类型和布局是影响飞行程序设计的重要因素。 飞行程序所规定的飞行路线必

须保证飞行的可操作性， 即应满足便于识别、 引导可靠、 操作稳定的特点。 传统飞行程序依

靠陆基导航设施发射的无线电信号取得飞行航迹引导， 常用的陆基导航设施有无方向性信标

台 （ｎｏｎ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ ｂｅａｃｏｎ， ＮＤＢ）、 甚高频全向信标台 （ ｖｅｒｙ ｈｉｇｈ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｍｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ
ｒａｄｉｏ ｒａｎｇｅ， ＶＯＲ）、 测距机 （ｄｉｓｔａｎｃｅ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ， ＤＭＥ）、 航向台 （ｌｏｃａｌｉｚｅｒ， ＬＯＣ）、
下滑台 （ｇｌｉｄｅ ｐａｔｈ， ＧＰ）、 指点标、 进近灯光系统、 精密进近雷达 （ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ａｐｐｒｏａｃｈ ｒａｄａｒ，
ＰＡＲ） 等。 ＰＢＮ 飞行程序的相关导航设施和飞行航迹引导方法将在本书第二部分加以介绍。

导航设施的工作原理和导航精度决定其在飞行程序中的应用方式和航迹分布。 传统飞行

程序要求提供引导的导航台必须位于航迹或航迹延长线上， 且应保证飞行航迹位于导航台信

号覆盖范围内。 导航设施的覆盖范围应通过通信导航部门评估， 确保满足飞行程序的要求。
由此可见， 导航台的位置会影响飞行程序中航迹的设置。

机场导航设施布局应按照保证安全、 经济实用的原则， 根据机场周围地形、 机场等级、
航空运输量设置， 满足不同层次机场运行的基本需求。 最基本的机场导航设施布局应配备航
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线归航引导设施和最后进近航迹引导设施。
在我国， 常规的导航设施布局有以下几种形式。
① 支线机场： 通常会在跑道延长线上、 跑道入口近端安装一套 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 设备， 用于

进、 离场及进近航迹引导； 至少在主降方向安装仪表着陆系统。
② 区域枢纽机场： 通常会在跑道延长线上、 跑道入口近端安装一套 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 设备，

用于进近航迹引导； 在跑道侧方起落航线三边上安装一套 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 设备， 用于进、 离场航

迹引导； 在跑道双向均安装仪表着陆系统。
③ 国际枢纽机场： 通常会在跑道延长线上、 跑道入口近端安装一套 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 设备，

用于进近航迹引导； 在跑道两侧安装多套 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 设备， 兼顾各方向进、 离场使用； 在跑

道双向均安装仪表着陆系统， 有条件的机场还会装备二类精密进近系统， 用于低能见度

程序。
由于国内各机场终端区的空域限制和运行环境不同， 需求也有差异， 导航设施布局形式

会有所调整。
（２） 环境因素

影响飞行程序的环境因素主要包括自然环境因素和人文环境因素。
① 自然环境因素主要指地理条件、 气象条件等。 地理条件主要考虑地形特征和障碍物

的分布， 应严格控制机场附近障碍物的高度， 充分考虑障碍物对离场初始阶段、 最后进近阶

段和最低天气运行标准的影响。 在机场终端区内， 评估周围山地、 丘陵对航空器进近下降和

起飞爬升的影响， 并根据航空器性能要求调整航迹避开高大障碍物。 气象条件最主要的就是

风、 能见度和云底高， 在选址阶段的程序设计工作中， 应采集至少 ５ 年以上的气象资料， 进

行分析和比选， 以确定跑道方向是否合适， 机场利用率是否满足需求等。
② 人文环境因素一般是指机场周边的噪声、 电磁场环境等。 在环保要求日益提高的趋

势下， 航空器执行飞行程序所产生的噪声也成为影响飞行程序航迹设置的因素和评价飞行程

序质量的重要指标。 飞行航迹应避开噪声敏感区， 并尽量避免飞越居民区。 机场周边其他设

施的电磁信号可能会对通信导航设施的信号造成影响， 在导航台选址和航迹设置过程中应充

分考虑周边电磁场环境， 避免受到干扰。 例如， 在机场选址阶段的程序设计工作中应充分考

虑周边高压输变电线路的走向， 以及与进、 离场航线的相对位置关系等。 此外， 机场周边的

光污染和烟尘等都会对机场选址和飞行程序设计造成一定程度的影响。
（３） 空域结构

空域结构一般是指机场周围的航路航线、 限制空域布局和邻近机场布局等。 离场航线以

加入航路航线为终止， 进场航线以脱离航路航线为起始， 因此所设计的进、 离场航线应适应

航路航线走向。 飞行程序应避开限制性空域， 相邻机场在空域利用方面常常存在矛盾和冲

突， 因此在程序设计过程中应充分考虑各个机场的空域使用需求， 合理布局飞行航迹， 保证

飞行安全， 实现终端区交通的有序运行。
飞行程序设计的过程中， 应综合考虑以上要素， 结合机场跑道布局及所运行的航空器性

能确定设计方案， 为机场安全、 高效运行奠定基础。

１􀆰 １􀆰 ４　 飞行程序设计的基本步骤

飞行程序设计包含以下四个基本步骤。
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（１） 规划航迹

根据机场的净空条件、 导航设施的布局和与该机场进、 出港有关的航路情况及其他影响

因素初步规划航迹。
（２） 绘制保护区

按离场、 进场和进近及复飞程序设计准则， 确定在正常情况下， 航空器沿标称航迹飞行

时， 可能产生的最大位置偏移范围， 称为保护区。
（３） 评估障碍物

航空器沿标称航迹飞行时， 其飞行高度与保护区内障碍物应保持一定的垂直间隔， 满足

安全要求的最小垂直间隔称为超障余度。 不同飞行阶段要求的超障余度不同， 同一飞行阶

段， 障碍物所在位置不同， 超障余度也会有所变化。 障碍物高度与超障余度之和即为该障碍

物所要求的超障高度。
在进场、 进近阶段， 评估障碍物是计算保护区内所有障碍物要求的超障高度， 取其中最

大者为该航段的最低超障高度； 在离场、 复飞阶段， 评估障碍物是计算保护区内所有障碍物

要求的超障高度和对应的爬升梯度， 取这些爬升梯度中最大者为该航段的最低爬升梯度。
（４） 检查和调整

检查各航段的梯度是否符合要求， 如果有不符合要求的航段， 必须进行调整。 在调整过

程中， 如果改变了飞行航迹， 应重复步骤 （２） （３） （４）， 直至符合要求。

１􀆰 １􀆰 ５　 飞行程序设计的工作任务

根据中国民用航空局的相关规定， 针对机场建设项目的不同阶段， 新建机场飞行程序设

计的主要工作任务也不同。
（１） 选址阶段

该阶段的主要作用是通过相关条件比选确定最优场址， 主要工作有： 收集相关基础数

据， 如地形资料、 重要障碍物分布、 气象资料等； 综合分析各场址的环境因素对飞行程序的

影响； 协助完成初步的军民航空域使用协调， 取得相关机构的意见； 对场址进行空侧条件比

选， 选择最优场址。
（２） 预可行性研究阶段

该阶段的主要作用是技术论证推荐场址飞行程序的可行性， 主要工作有： 参与军民航协

调， 初步达成意见； 考虑相应的跑道布局、 导航设施布局， 确定进、 离场飞行程序的基本方

案； 提出飞行程序超高障碍物初步处理要求， 及时向相关政府主管部门提出净空保护要求。
（３） 可行性研究阶段

该阶段的主要作用是细化机场建设中飞行程序各阶段工作， 主要工作有： 确定跑道构

型； 参与通信导航设施选址工作； 参与航路航线设置方面的军民航协调， 提出空域调整方

案； 提交设计报告。
（４） 初步设计阶段

该阶段的主要作用是与机场建设其他各专业进行有效配合， 对空域结构、 导航设施建设

和障碍物处理等方面提出具体方案， 主要工作有： 根据空域用户要求进行空域调整； 确定导

航设施类型及布局； 确定与周边航路航线结构的连接； 确定终端区内高度表拨正程序和过渡

高度 ／过渡高度层的具体方案； 提交飞行程序各阶段航行要素、 保护区、 障碍物评估、 最低
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安全高度等详细设计及论证方案； 确定机场运行最低标准等飞行程序的具体设计方案； 对影

响飞行程序的障碍物进行净空处理。
（５） 竣工设计阶段

该阶段的主要作用是在机场建设竣工以后， 根据施工过程中的一些数据变化对初步设计

方案进行相应调整和更新， 主要工作有： 收集机场实际施工方案相关资料， 根据障碍物净空

处理情况进行飞行程序最后修改和上报； 参与净空控制与航行资料的准备； 对相关人员进行

培训； 进行飞行模拟机验证、 导航设施的校飞及飞行程序的试飞工作。
（６） 飞行程序的日常维护和优化

由于机场改扩建、 导航设施变更、 空域和管制协议改变、 净空环境改变等相关运行条件

的改变， 要及时进行飞行程序的修改和更新。

１􀆰 ２　 飞行程序设计的参数

１􀆰 ２􀆰 １　 航空器的速度

１􀆰 航空器的分类

航空器的速度直接影响实施飞行程序机动飞行所需的空域和机场运行标准， 飞行程序设

计可以根据航空器的跑道入口速度的不同对航空器进行分类。
根据 ＩＣＡＯ 规定， 航空器在跑道入口的指示空速 （Ｖａｔ） 定义为： 在最大允许的着陆重量

和着陆外形条件下， 航空器失速速度 Ｖｓｏ的 １􀆰 ３ 倍， 或失速速度 Ｖｓ１ｇ的 １􀆰 ２３ 倍。 如果 Ｖｓｏ和

Ｖｓ１ｇ的数值都能得到， 则应选择其中较大的值。
在飞行程序设计中， 航空器主要考虑固定翼飞机和直升机， 固定翼飞机按照 Ｖａｔ的不同

分为 Ａ、 Ｂ、 Ｃ、 Ｄ、 Ｅ 五类， 直升机用 Ｈ 类表示 〔Ｈ 类 （ＰｉｎＳ） 为具备 ＧＮＳＳ 导航能力的直

升机〕。 各类航空器 Ｖａｔ的速度范围如表 １－１ 所示。

表 １－１　 设计飞行程序时所用的速度 （ＩＡＳ） 单位： ｋｍ ／ ｈ

航空器分类 Ｖａｔ 起始进近速度范围 最后进近速度范围
目视机动 （盘旋）

最大速度

复飞最大速度

中间 最后

Ａ ＜１６９ １６５～２８０ （２０５①） １３０～１８５ １８５ １８５ ２０５

Ｂ １６９～２２３ ２２０～３３５ （２６０①） １５５～２４０ ２５０ ２４０ ２８０

Ｃ ２２４～２６０ ２９５～４４５ ２１５～２９５ ３３５ ２９５ ４４５

Ｄ ２６１～３０６ ３４５～４６５ ２４０～３４５ ３８０ ３４５ ４９０

Ｅ ３０７～３９０ ３４５～４６５ ２８５～４２５ ４４５ ４２５ ５１０

Ｈ — １３０～２２０② １１０～１６５③ — １６５ １６５

Ｈ 类 （ＰｉｎＳ）③ — １３０～２２０ １１０～１６５ — １３０ 或 １６５ １３０ 或 １６５

　 　 ① 反向和直角程序的最大速度；

② ６ ０００ ｆｔ 及以下的反向和直角程序的最大速度为 １８５ ｋｍ ／ ｈ， ６ ０００ ｆｔ 以上为 ２０５ ｋｍ ／ ｈ；
③ 基于基本 ＧＮＳＳ 的直升机区域内参考点程序及运行需要， 起始进近和中间进近航段使用最大速度 ２２０ ｋｍ ／ ｈ 进行设

计， 最后进近和复飞航段使用 １６５ ｋｍ ／ ｈ， 或起始和中间进近航段使用 １３０ ｋｍ ／ ｈ， 最后进近和复飞航段使用 １３０ ｋｍ ／ ｈ。
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２􀆰 程序设计使用的速度

在设计飞行程序时， 应使用 ＩＣＡＯ 提供的各类航空器在不同的飞行航段的速度， 见表 １－１。
如果表中对应某一速度范围， 应选取影响最大者作为设计速度， 表中速度为指示空速

（ＩＡＳ）， 程序设计时必须换算为真空速 （ＴＡＳ）。
飞机相对于空气运动的速度称为空速。 飞行过程中， 空速通过空速表来测定。 空速表所

测出的空速， 经过仪表误差和空气动力误差的修正后， 得到指示空速， 指示空速再修正空气

压缩性修正量误差和空气密度误差， 就得到真空速， 即 ＴＡＳ ＝ Ｋ×ＩＡＳ， 其中 Ｋ 为换算因子，
如表 １－２ 所示。

表 １－２　 指示空速换算为真空速的换算因子

高度 ／
ｍ

温　 　 度

ＩＳＡ－３０℃ ＩＳＡ－２０℃ ＩＳＡ－１０℃ ＩＳＡ ＩＳＡ＋１０℃ ＩＳＡ＋１５℃ ＩＳＡ＋２０℃ ＩＳＡ＋３０℃

０ ０􀆰 ９４６ ５ ０􀆰 ９６４ ７ ０􀆰 ９８２ ５ １􀆰 ０００ ０ １􀆰 ０１７ ２ １􀆰 ０２５ ７ １􀆰 ０３４ １ １􀆰 ０５０ ８

５００􀆰 ０ ０􀆰 ９６９ ０ ０􀆰 ９８７ ８ １􀆰 ００６ ３ １􀆰 ０２４ ４ １􀆰 ０４２ ３ １􀆰 ０５１ １ １􀆰 ０５９ ８ １􀆰 ０７７ ０

１ ０００􀆰 ０ ０􀆰 ９９２ ２ １􀆰 ０１１ ８ １􀆰 ０３０ ９ １􀆰 ０４９ ７ １􀆰 ０６８ ２ １􀆰 ０７７ ４ １􀆰 ０８６ ４ １􀆰 １０４ ３

１ ５００􀆰 ０ １􀆰 ０１６ ３ １􀆰 ０３６ ６ １􀆰 ０５６ ５ １􀆰 ０７６ ０ １􀆰 ０９５ ２ １􀆰 １０４ ６ １􀆰 １１４ ０ １􀆰 １３２ ５

２ ０００􀆰 ０ １􀆰 ０４１ ３ １􀆰 ０６２ ３ １􀆰 ０８３ ０ １􀆰 １０３ ２ １􀆰 １２３ １ １􀆰 １３２ ９ １􀆰 １４２ ６ １􀆰 １６１ ８

２ ５００􀆰 ０ １􀆰 ０６７ ２ １􀆰 ０８９ ０ １􀆰 １１０ ５ １􀆰 １３１ ５ １􀆰 １５２ １ １􀆰 １６２ ３ １􀆰 １７２ ４ １􀆰 １９２ ３

３ ０００􀆰 ０ １􀆰 ０９４ ０ １􀆰 １１６ ７ １􀆰 １３９ ０ １􀆰 １６０ ８ １􀆰 １８２ ２ １􀆰 １９２ ８ １􀆰 ２０３ ２ １􀆰 ２２３ ９

３ ５００􀆰 ０ １􀆰 １２１ ９ １􀆰 １４５ ５ １􀆰 １６８ ６ １􀆰 １９１ ２ １􀆰 ２３１ ５ １􀆰 ２２４ ５ １􀆰 ２３５ ３ １􀆰 ２５６ ８

４ ０００􀆰 ０ １􀆰 １５０ ７ １􀆰 １７５ ３ １􀆰 １９９ ３ １􀆰 ２２２ ９ １􀆰 ２４６ ０ １􀆰 ２５７ ４ １􀆰 ２６８ ７ １􀆰 ２９１ ０

４ ５００􀆰 ０ １􀆰 １８０ ７ １􀆰 ２０６ ３ １􀆰 ２３１ ３ １􀆰 ２５５ ８ １􀆰 ２７９ ８ １􀆰 ２９１ ７ １􀆰 ３０３ ４ １􀆰 ３２６ ６

５ ０００􀆰 ０ １􀆰 ２１１ ９ １􀆰 ２３８ ５ １􀆰 ２６４ ５ １􀆰 ２９０ ０ １􀆰 ３１５ ０ １􀆰 ３２７ ３ １􀆰 ３３９ ５ １􀆰 ３６３ ６

５ ５００􀆰 ０ １􀆰 ２４４ ３ １􀆰 ２７２ ０ １􀆰 ２９９ １ １􀆰 ３２５ ６ １􀆰 ３５１ ６ １􀆰 ３６４ ４ １􀆰 ３３７ １ １􀆰 ４０２ ２

６ ０００􀆰 ０ １􀆰 ２７７ ９ １􀆰 ３０６ ８ １􀆰 ３３５ ０ １􀆰 ３６２ ７ １􀆰 ３８９ ７ １􀆰 ４０３ １ １􀆰 ４１６ ３ １􀆰 ４４２ ４

６ ５００􀆰 ０ １􀆰 ３１３ ０ １􀆰 ３４３ ０ １􀆰 ３７２ ５ １􀆰 ４０１ ３ １􀆰 ４２９ ５ １􀆰 ４４３ ４ １􀆰 ４５７２ １􀆰 ４８４ ３

７ ０００􀆰 ０ １􀆰 ３４９ ４ １􀆰 ３８０ ８ １􀆰 ４４１ ５ １􀆰 ４４１ ５ １􀆰 ４７０ ９ １􀆰 ４８５ ４ １􀆰 ４９９ ８ １􀆰 ５２８ １

７ ５００􀆰 ０ １􀆰 ３８７ ３ １􀆰 ４２０ １ １􀆰 ４５２ １ １􀆰 ４８３ ５ １􀆰 ５１４ １ １􀆰 ５２９ ２ １􀆰 ５４４ ２ １􀆰 ５７３ ７

表 １－２ 给出了高度从 ０ 到 ７ ５００ｍ， 温度从 ＩＳＡ－３０℃到 ＩＳＡ＋３０℃， 将指示空速转换成真

空速的换算因子。 对于表中没有给出的高度和温度 （高度大于 ７ ５００ ｍ， 温度超出 ＩＳＡ±３０℃
的范围）， 可以用下式计算：

ＴＡＳ＝ ＩＡＳ×１７１ ２３３×［（２８８＋ＶＡＲ）－０􀆰 ００６ ４９６Ｈ］ ０􀆰 ５ ／ （２８８－０􀆰 ００６ ４９６Ｈ） ２􀆰 ６２８

式中： ＶＡＲ———程序设计所用值相对于国际标准大气 （ＩＳＡ） 温度的差， 单位为℃；
Ｈ———高度， 单位为 ｍ。

例 １－１　 假设高度为 ４ ５００ ｍ， 指示空速为 ４００ ｋｍ ／ ｈ， 温度为 ＩＳＡ＋２０℃， 则：
ＴＡＳ＝ ４００×１􀆰 ３０３ ４≈５２１（ｋｍ ／ ｈ）

例 １－２　 假设高度为 ６ ６００ ｍ， 指示空速为 ３８０ ｋｍ ／ ｈ， 温度为 ＩＳＡ＋１５℃， 则：
取 ７ ０００ ｍ 对应的换算因子 Ｋ 值， 可以算出

ＴＡＳ＝ ３８０×１􀆰 ４８５ ４≈５６４（ｋｍ ／ ｈ）
３􀆰 转弯参数

转弯参数包括转弯真空速、 转弯坡度、 转弯率和转弯半径等。 航空器转弯时的速度决定
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了转弯半径和转弯率。 转弯半径和转弯率直接影响到机动飞行所占的空间和时间。 为了保证

航空器在仪表进近的机动飞行中具有足够的安全区域， 设计飞行程序时， 除按航空器分类规

定各航段的速度范围外， 还规定了转弯坡度和转弯率。
航空器转弯时的倾斜角度， 即航空器横轴与地平线或航空器竖轴与地垂线的夹角， 称为

转弯坡度， 单位时间内所转过的角度称为转弯率， 以（°） ／ ｓ 为单位。
转弯率的计算公式为：

Ｒ＝ ５６２ｔａｎ α
Ｖ

式中： Ｒ———转弯率， 单位为（°） ／ ｓ， 且 Ｒ≤３（°） ／ ｓ；
α———转弯坡度， 单位为 （°）；
Ｖ———真空速， 单位为 ｍ ／ ｓ。

设计飞行程序时， 规定等待和进近使用的平均转弯坡度为 ２５°， 目视盘旋的为 ２０°， 离

场和复飞的为 １５°。 转弯率不得超过 ３（°） ／ ｓ， 如果超过 ３（°） ／ ｓ， 则应使用 ３（°） ／ ｓ 转弯率所

对应的转弯坡度。
无风条件下转弯半径为：

ｒ＝ １８０Ｖ
πＲ

式中： ｒ———无风条件下的转弯半径， 单位为 ｍ；
Ｖ———真空速， 单位为 ｍ ／ ｓ；
Ｒ———转弯率， 单位为（°） ／ ｓ。

１􀆰 ２􀆰 ２　 与风相关的参数

１􀆰 风向和风速

在转弯过程中， 由于航空器的航向是不断变化的， 并且， 同一空域随着时间的变化， 风

向也是变化的， 所以无法用某一固定的风向来分析整个转弯阶段， 在风的影响下， 航空器可

能产生航迹偏移。 因此， 为了保证飞行安全， 采用全向风来代替某一特定风向。 所谓全向风

是指风速一定， 风向为任意方向， 即考虑风向为 ３６０°中的任何一个方向。 如图 １－９ 所示，
航空器在无任何导航设备引导的情况下从 Ａ 点飞至 Ｂ 点， 受全向风的影响， 其可能产生的

最大位置偏移范围为一个以 ｒ （ ｒ ＝风速×Ａ 点到 Ｂ 点所用飞行时间） 为半径， Ｂ 点为圆心

的圆。

图 １－９　 全向风的影响范围

设计飞行程序时， 不同飞行阶段， 所使用的全向风的风速各不相同， 具体各阶段风速的

规定如表 １－３ 所示。
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图 １－１０　 风螺旋线

２􀆰 风螺旋线

无风情况转弯时， 航空器的飞行航迹应为一

个圆。 考虑有全向风的影响， 航空器转过一定角

度时所形成的轨迹为风螺旋线， 其极坐标方程为

ρ＝ ｒ＋Ｅθ， 如图 １－１０ 所示， ｒ 为静风条件下的转

弯半径， 单位为 ｋｍ， Ｅθ 为转过 θ 角度所用时间

内风的影响范围 Ｅθ ＝
θ

３ ６００Ｒ
Ｗæ

è
ç

ö

ø
÷ ， 风速 Ｗ 的单位

为 ｋｍ ／ ｈ。 绘制风螺旋线的模板如图 １－１１ 所示。

图 １－１１　 绘制全向风的模板 （风螺旋线）

在计算各个飞行阶段转弯半径及转弯时使用的相关参数如表 １－３ 所示， 表中参数的特

定用法见相应章节。 除使用预定航线的目视机动飞行以外， 表中所列转弯坡度值相应的转弯

率不得超过 ３（°） ／ ｓ。

１􀆰 ２􀆰 ３　 计量单位

在飞行程序设计中， 相关的航行参数的计量单位如表 １－４ 所示。
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表 １－４　 计量单位①

参　 　 数 单　 　 位 参　 　 数 单　 　 位

水平距离 千米 （ｋｍ）， 海里 （ＮＭ） 时间 秒 （ｓ）， 分 （ｍｉｎ）

垂直距离 米 （ｍ）， 英尺 （ｆｔ） 速度 千米 ／ 时 （ｋｍ ／ ｈ）， 节 （ｋｔ）

下降率 米 ／ 秒 （ｍ ／ ｓ）， 英尺 ／ 分 （ｆｔ ／ ｍｉｎ） 角度 度 （°）， 弧度 （ｒａｄ）

下降梯度 ％

　 　 ① 所用单位依据 《国际民用航空公约》 中的附件 ５。

各单位之间的转换如下：
① 由海里 （ＮＭ） 转换为米 （ｍ）， １ ＮＭ＝ １ ８５２ ｍ；
② 由米 （ｍ） 转换为英尺 （ｆｔ）， １ ｍ＝ ３􀆰 ２８０ ８ ｆｔ；
③ 由海里 （ＮＭ） 转换为英尺 （ｆｔ）， １ ＮＭ＝ ６ ０７６ ｆｔ；
④ 由节 （ｋｔ） 转换为米 ／秒 （ｍ ／ ｓ）， １ ｋｔ ＝（１ ８５２ ／ ３ ６００）ｍ ／ ｓ＝ ０􀆰 ５１４ ４ ｍ ／ ｓ；

⑤ 由度 （°） 转换为弧度 （ｒａｄ）， １° ＝ π
１８０

ｒａｄ。

参数值通常以整数表示， 为了保证各参数所需的精度， 应当只对计算的最后结果向上或

向下取整， 具体取整方法在本书各章节有具体要求， 在中间计算过程中， 应当保留尽可能多

的小数位数值以确保精度。

１􀆰 ３　 终端区定位点及定位容差

航空器在空中是根据一条预定的飞行路线飞行。 这条飞行路线由一系列的空间位置点和

位置点之间的航段组成。 这些位置点需要利用一个或一个以上导航设备确定其地理位置， 这

些位置点称其为定位点。 终端区定位点是指构成仪表飞行程序的各个定位点， 按照其位置和

作用， 分为起始进近定位点 （ＩＡＦ）、 中间进近定位点 （ ＩＦ）、 最后进近定位点 （ＦＡＦ）、 等

待点、 转弯点 （ＴＰ）、 复飞点 （ＭＡＰｔ）、 梯级下降定位点 （ ＳＤＦ） 等。 实施飞行程序过程

中， 定位点帮助驾驶员判定航空器位置。 进近程序定位点的名称与其后的航段相一致， 例

如， 中间进近航段以中间进近定位点开始。 因此， 定位点附带着相关航段的操作信息， 其定

位精度对飞行程序的安全性和可靠性有着直接的影响。

１􀆰 ３􀆰 １　 导航容差

终端区内定位点可以采用飞越导航台、 双台交叉定位和雷达定位三种方法进行定位。 不

论采用哪种定位方法， 都会产生误差， 航空器实际位置可能分布在标称定位点周围的一个区

域内， 这个区域叫作定位容差区。 其定义为： 由于地面和机载设备的精度限制， 以及驾驶员

的飞行技术误差， 航空器在定位时可能产生的偏差范围， 如图 １－１２ 所示。 定位容差区沿标

称航迹的长度称为定位容差。 从进入定位容差区的最早点到标称点量取的长度为 ｄ１； 从标

称点到飞出定位容差区的最晚点量取的长度为 ｄ２， 如图 １－１３ 所示。
定位容差区的大小与定位方法、 所使用的导航设备及导航台与定位点的位置关系有关。

下面将介绍程序设计时使用的各种导航设备定位容差参数。
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图 １－１２　 交叉定位点的定位容差区

图 １－１３　 定位容差区与定位容差

１􀆰 飞越导航台的定位容差区

（１） 飞越 ＶＯＲ 台的定位容差区

飞越导航台的定位容差区应使用圆锥效应区确定， 如图 １－１４ 所示。 这个区以 ＶＯＲ 台的

图 １－１４　 ＶＯＲ 台的圆锥效应区

直线与垂直线成 ５０°角为轴， 扩散角为 ５０°的倒圆锥为基础。 进入圆锥效应区时， 由于设备

误差和驾驶误差， 在标称航迹两侧有±５°的进入误差， 如图 １－１５ 所示。 进入圆锥效应区后，
驾驶员在保持原航向飞行的过程中， 将产生最大±５°的航向保持误差， 直至飞出圆锥效应

区。 对于某一指定高度 ｈ， 利用公式 ｒＶ ＝ ｈ×ｔａｎ ５０°即可求

得该高度圆锥效应区的半径， 再根据进入误差和航向保持

误差就可确定该高度飞越 ＶＯＲ 台的定位容差区。
（２） 飞越 ＮＤＢ 台的定位容差区

飞越 ＮＤＢ 台的圆锥效应区的倒圆锥扩散角为 ４０°。 进

入误差为±１５°。 进入圆锥效应区后的航向保持误差为±５°
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图 １－１５　 飞越 ＶＯＲ 台的定位容差区

以内。 对于某一指定高度 ｈ， 使用 ｒＮ ＝ｈ×ｔａｎ ４０°即可得到该高度圆锥效应区的半径， 再根据

进入误差和航向保持误差就可确定该高度飞越 ＮＤＢ 台的定位容差区， 如图 １－１６ 所示。

图 １－１６　 飞越 ＮＤＢ 台的定位容差区

（３） 飞越 ７５ ＭＨｚ 指点标的定位容差区

飞越 ７５ＭＨｚ 指点标的信号效应区是一个抛物面， 即将图 １－１７ 中所示的抛物线以过水平

标尺中零刻度的垂线为旋转轴旋转而得。 该抛物面与某一高度水平面相交而得的圆即为该高

图 １－１７　 指点标的覆盖范围

度飞越指点标的定位容差区。
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２􀆰 交叉定位点的定位容差区

终端区内飞行程序所需的定位点很多， 但能安装导航台的定位点很少， 多数定位点需要

采用交叉定位的方法来确定其位置。 交叉定位就是通过测定航空器与两个或两个以上导航设

备的相对方位或距离来确定航空器的位置。 交叉定位点的定位容差大小取决于提供定位信息

的导航系统使用的精度高低。 决定系统精度的参数为： 地面设备容差、 机载接收系统容差、
飞行技术容差， 如表 １－５ 所示。

表 １－５　 系统使用精度的影响因素

导航设备系统使用精度影响因素 ＶＯＲ ＩＬＳ ＮＤＢ

地面系统容差 ±３􀆰 ６° ±１° ±３°

机载接收系统容差 ±２􀆰 ７° ±１° ±５􀆰 ４°

飞行技术容差 ±２􀆰 ５° ±２° ±３°

（１） 提供航迹引导的导航台的精度

ＶＯＲ 台的航迹引导精度由以下三个参数组成：
① ±３􀆰 ６°， 地面系统容差， 或由飞行测试而定；
② ±２􀆰 ７°， 接收机容差；
③ ±２􀆰 ５°， 飞行技术容差。
取以上三个数值的平方和根， 即得 ＶＯＲ 台的航迹引导容差为±５􀆰 ２°。
ＮＤＢ 台的航迹引导精度由以下三个参数组成：
① ±３°， 地面设备容差；
② ±５􀆰 ４°， 机载设备容差；
③ ±３°， 飞行技术容差。
取以上三个数值的平方和根， 即得 ＮＤＢ 台的航迹引导容差为±６􀆰 ９°。
ＩＬＳ 航向台的航迹引导精度由以下三个参数组成：
① ±１􀆰 ０°， 地面监测设备容差 （包括波束弯曲）；
② ±１􀆰 ０°， 机载设备容差；
③ ±２􀆰 ０°， 飞行技术容差。
取以上三个数值的平方和根， 即得 ＩＬＳ 航向台的航迹引导容差为±２􀆰 ４°。
（２） 提供侧方定位的导航台的精度

提供侧方定位的导航台的总容差与提供航迹引导的导航台的总容差的差别在于侧方台总

容差中不考虑飞行技术容差， 根据前面所给的数据， 可以得到各种导航设备的侧方定位

容差。
① ＶＯＲ： ±４􀆰 ５°。
② ＮＤＢ： ±６􀆰 ２°。
③ ＩＬＳ 航向台： ±１􀆰 ４°。
（３） ＤＭＥ 台的测距精度

ＤＭＥ 台的测距精度为： ±［０􀆰 ４６ ｋｍ（０􀆰 ２５ ＮＭ） ＋１􀆰 ２５％Ｄ］。 其中， Ｄ 为地面设备至机载

ＤＭＥ 设备天线的距离。 这个精度数值是总的最小精度、 监视容差和飞行技术容差的平方和
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根 （ＲＳＳ）。
在确定了定位点所使用的定位方法和导航台之后， 就可以根据以上定位容差参数， 确定

定位点的定位容差区和定位容差 ｄ１、 ｄ２的数值。 例如， 某定位点所在的航线以 ＶＯＲ 台作为

航迹引导台， 同时用侧方 ＶＯＲ 台定位， 其定位容差区和定位容差如图 １－１８ 所示。

图 １－１８　 交叉定位点定位容差区的确定 （以 ＶＯＲ 台为例）

（４） 使用交叉定位时， 对导航台的限制

当使用两个 ＶＯＲ 台交叉定位时， 对两个导航台与定位点的连线所构成夹角的大小也有

一定的限制， 如图 １－１９ 所示， 该夹角应在 ３０° ～１５０°之间， 如不能满足夹角限制， 则不能采

用这种定位方式。
当使用两个 ＮＤＢ 台交叉定位时， 对两个导航台与定位点的连线所构成夹角的大小也有

一定的限制， 如图 １－２０ 所示， 该夹角应在 ４５° ～１３５°之间， 如不能满足夹角限制， 则不能采

用这种定位方式。

图 １－１９　 ＶＯＲ ／ ＶＯＲ 交叉定位时的限制 图 １－２０　 ＮＤＢ ／ ＮＤＢ 交叉定位时的限制

ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 定位点通常使用位于同一位置的 ＶＯＲ 和 ＤＭＥ 提供的径向和距离信息， 但在

有必要使用不同位置的 ＶＯＲ 和 ＤＭＥ 定位时， 则定位点至航迹引导的电台的连线与至 ＤＭＥ
台连线的交角不得大于 ２３°。

１􀆰 ３􀆰 ２　 终端区定位点的实际应用

１􀆰 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 定位点的最短可用地面距离

如图 １－２１ 所示， ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 定位点的最短可用地面距离可以通过下列公式确定。
ｄｍ ＝ｈｌ×ｔａｎ ５５°

式中： ｄｍ———最短可用 ＤＭＥ 地面距离， 单位为 ｋｍ；
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ｈｌ———相对设备天线的高， 单位为 ｋｍ。

图 １－２１　 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 定位点的最短可用地面距离与 ＤＭＥ 斜距的关系

① 为确定斜距， 延长高度线至地面距离正上方， 沿弧线向下至基线得到斜距 （例如： Ｎｏ􀆰 １）。
② 为确定地面距离， 找到斜距并沿弧线向上至指定高度线， 然后垂直向下至地面距离线 （例如： Ｎｏ􀆰 ２）。
③ 为确定至 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 定位点的最短地面可用距离， 从该程序最高高度与对角线交点垂直向下可以得到地面距

离 （例如： Ｎｏ􀆰 ３）。

２􀆰 起始 ／中间进近定位点

符合要求的起始或中间进近定位点， 其定位容差 （ＲＮＡＶ 为沿航迹容差 ＡＴＴ） 必须不大

于±３􀆰 ７ ｋｍ（±２􀆰 ０ ＮＭ）。 但是， 当 ＦＡＦ 是一个 ＶＯＲ、 ＮＤＢ 或 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 定位点时， 则中间进

近航段内定位点的定位容差可以增加至不大于定位以后相应的中间或起始航段长度的±２５％，
如图 １－２２ 所示。

图 １－２２　 中间进近航段内定位点的定位容差

３􀆰 非精密进近最后进近定位点

适于用作 ＦＡＦ 的定位点， 距着陆道面的距离不大于 １９ ｋｍ（１０ ＮＭ）， 并且在飞越 ＦＡＦ 的

高度上的定位容差不超过 １􀆰 ９ ｋｍ（１􀆰 ０ ＮＭ）， 如图 １－２３ 所示。
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图 １－２３　 最后进近定位点 （ＦＡＦ） 容差

４􀆰 复飞定位点

复飞定位点可用于非精密进近。 如果用导航台确定 ＭＡＰｔ 或复飞转弯点， 则定位容差使

用一个固定数值。 如果 ＭＡＰｔ 以距 ＦＡＦ 的一段距离来确定， 则定位容差不得超过 ＭＡＰｔ 的纵

向容差。 使用 ＩＬＳ ７５ ＭＨｚ 指点标作为 ＭＡＰｔ， 只限于 ＩＬＳ 进近下滑道不工作的情况。

５􀆰 限制径向线 ／ ＤＭＥ 距离

在离场或复飞没有航迹引导时， 可用标称航迹与一条 ＶＯＲ 径向线、 ＮＤＢ 方位线或 ＤＭＥ
距离弧相交来确定转弯点。 虽然这不是一个定位点， 但是可以按图 １－２４ 所示画出的定位容

差区进行复飞计算。

图 １－２４　 对限制的径向线 ／方位线或 ＤＭＥ 距离采用的定位容差区

１􀆰 ４　 超障保护区和超障余度

１􀆰 ４􀆰 １　 超障保护区

由于气流运动、 驾驶技术、 导航系统误差等因素的影响， 航空器沿航迹飞行时， 不能严
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格保持预定航迹， 总会或多或少产生偏移。 为保证在飞行全程中不与障碍物碰撞， 航空器沿

预定航迹飞行可能达到的位置与预定航迹之间的区域应得到保护， 这些位置的最大范围称为

超障保护区， 简称超障区或保护区。 保护区是一个空间概念， 一般用水平范围和超障安全高

度进行描述。
保护区对航空器飞行安全的保障不是绝对的， 根据 ＩＣＡＯ 规定的 １×１０－７碰撞风险目标水

平， 通常用概率可容度来确定保护区的范围。 概率可容度是指提供的保护空域可以容纳沿航

路飞行的总飞行时间 （累积所有航空器） 的百分比。
每个航段均有相应的保护区， 通常保护区相对于该航段预定航迹是对称的， 一般分为主

区和副区， 以标称飞行航迹或者标称区域为中心， 按照导航容差 ９９􀆰 ７％概率可容度确定的

超障保护区中， 按照导航容差 ９５％概率可容度确定的区域为主区， 除主区之外的区域为副

区。 有时保护区中只有主区。 如果有副区， 则保护区每一边外侧的一半宽度即为副区 （通
常为总宽度的 ２５％）， 如图 １－２５ 所示。

图 １－２５　 主区和副区的直线段保护区横切剖面

图 １－２６　 副区宽度

如图 １－２６ 所示， 在两个定位点之间， 任意

一点 （Ｐ） 的副区宽度可以根据这两个定位点位

置保护区宽度， 使用下列公式进行线性插值的

方法求得：

ＷＳＰ
＝ＷＳ１

＋
ＤＰ（ＷＳ２

－ＷＳ１）
Ｌ

式中： ＷＳＰ———在 Ｐ 点的副区宽度；
ＷＳ１———在第一个定位点 Ｓ１的副区宽度；
ＷＳ２———在第二个定位点 Ｓ２的副区宽度；
ＤＰ———从第一个定位点 Ｓ２沿标称航迹到 Ｐ 点的距离；
Ｌ———两个定位点之间沿标称航迹的距离。

１􀆰 ４􀆰 ２　 最小超障余度

最小超障余度 （ｍｉｎｉｍｕｍ ｏｂｓｔａｃｌｅ ｃｌｅａｒａｎｃｅ， ＭＯＣ） 是指航空器在保护区内飞越障碍物

上空时， 保证航空器不至于与障碍物相撞的最小垂直间隔， 是受天气、 设备、 航空器性能及
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驾驶员能力的影响而制定的保证航空器安全越障的最低要求， 简称超障余度 （见图 １－２５）。
对于飞行程序的每一个航段都有相应的最小超障余度的规定， 在本书各章节中会有介绍。

１􀆰 ４􀆰 ３　 程序设计所采用的坐标系统

程序设计所采用的坐标系统为直角坐标系， 但其原点的位置和轴线的方向在程序设计过

程中是变化的。 在设计进场程序和进近程序时， 以跑道入口中心点作为坐标原点， Ｘ 轴与跑

道中线延长线一致， 跑道入口以前为 Ｘ 轴的正方向； Ｙ 轴与 Ｘ 轴在同一水平面， 且垂直于 Ｘ
轴， 进近航迹的右侧为 Ｙ 轴的正方向； Ｚ 轴垂直于 Ｘ 轴和 Ｙ 轴， 高于 Ｘ 轴和 Ｙ 轴所在的平

面为 Ｚ 轴的正方向， 如图 １－２７ 所示。

图 １－２７　 程序设计采用的坐标系统

１􀆰 ５　 最低扇区高度

最低扇区高度 （ＭＳＡ） 也称为扇区最低安全高度， 是紧急情况下所在扇区可以使用的

最低高度。 它也是确定仪表进近程序起始高度的一个依据。 每个已建立仪表进近程序的机场

都应规定最低扇区高度， 并应在标准仪表进场图、 标准仪表离场图及仪表进近图中公布最低

扇区高度。

１􀆰 ５􀆰 １　 扇区的范围及划分方法

扇区必须在以用于仪表进近所依据的归航台为中心、 ４６ ｋｍ 为半径所确定的区域内。 扇

区的划分可以与罗盘 （磁） 象限一致， 即依据 ０°、 ９０°、 １８０°和 ２７０°向台磁航向分为四个扇

图 １－２８　 扇区方位

区， 如图 １－２８ （ａ） 所示。
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图 １－２９　 用 ＤＭＥ 弧确定 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ
分扇区的情况

如果由于地形或其他条件， 扇区边界也可选择其

他方位使之取得最适应机场运行需要的最低扇区高

度。 如图 １－２８ （ｂ） 所示， 根据地形及障碍物的情

况， 将整个区域划分为三个扇区， 从而使最高障碍物

对扇区高度的影响限制在最小范围内 （扇区 １）。 在

每个扇区的边界外有一个 ９ ｋｍ 的缓冲区。
以 ＶＯＲ ／ ＤＭＥ 或 ＮＤＢ ／ ＤＭＥ 为中心的扇区， 可

在扇区内另外规定一个圆形边界 （ＤＭＥ 弧）， 将扇

区划分为分扇区， 在里面的区域使用较低的 ＭＳＡ，
如图 １ － ２９ 所示。 使用的 ＤＭＥ 弧选择在 １９ ｋｍ 和

２８ ｋｍ 之间， 以避免使用的分扇区太小。 分扇区之

间的缓冲区宽度仍使用 ９ ｋｍ。 需要注意的是， 在扇

区划设过程中尽量不要在航路航线上设置扇区边界。

１􀆰 ５􀆰 ２　 最低扇区高度的确定

各扇区的最低扇区高度等于该扇区及其相应缓冲区内最高障碍物的标高加上一个超障余

度， 然后以 ５０ ｍ 向上取整。 平原机场的 ＭＯＣ 为 ３００ ｍ； 山区机场的 ＭＯＣ 应予以增加， 最大

增加至 ６００ ｍ （在计算山区机场最低扇区高度时， ＭＯＣ 通常取 ６００ ｍ）。

１􀆰 ５􀆰 ３　 相邻电台使用联合扇区

如果一个机场使用一个以上导航台作为归航台进行仪表进近程序设计， 则应分别以这些

导航台为中心， 画出扇区图并计算最低扇区高度。 如果不同扇区中心的导航台相距在 ９ ｋｍ
以内， 则以这两个导航台为中心的扇区可以合并， 如图 １－３０ 所示。 合并后的最低扇区高度

应该取每个导航台相应扇区的最低扇区高度中的最大值。 对于以同一导航台为中心建立的两

个相邻扇区， 如果其最低扇区高度相差小于或等于 １００ ｍ， 这两个扇区可以合并， 取较高的

图 １－３０　 相邻导航台使用联合扇区

最低扇区高度作为合并后的最低扇区高度。
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