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摘　 要:为减轻直升机驾驶员的操纵负担ꎬ设计一套具有任务航路规划功能的直升机飞行管理

系统ꎮ 根据直升机飞行管理系统的要求ꎬ设计直升机飞行导引算法ꎮ 在设计的直升机飞行管

理系统平台上验证了直升机飞行管理系统任务航路规划技术的可行性ꎮ
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０　 引言

飞行管理系统( ｆｌｉｇｈｔ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ ｓｙｓｔｅｍꎬ ＦＭＳ)是现

代飞机的核心航电设备之一ꎬ主要由飞行管理计算机、自
动驾驶 /飞行指引系统、自动油门、惯性基准系统组成[１] ꎬ
是机上信息汇集和处理的中心ꎮ ＦＭＳ 集导航、制导、控制、
显示、性能优化与管理功能为一体ꎬ可以大大减少飞行员

的驾驶负担ꎬ实现直升机在整个飞行过程中的自动管理与

控制[２－３] ꎮ
当前飞行管理系统依然是固定翼飞机占据主流位置ꎬ

对于直升机飞行管理系统的研究相对较少ꎬ大多数为直接

将固定翼飞机的飞行管理系统移植到直升机中[４] ꎬ并没

有针对直升机做专门的功能优化ꎮ 相对于固定翼ꎬ直升机

具有垂直起降、良好的低空低速性能、对起降场地要求低

等优势[５] ꎬ被广泛应用于抢险救援、医疗救护、消防救火、
公安执法等领域ꎬ所以对直升机飞行管理系统研究具有重

要的现实意义ꎮ
根据 ＡＲＩＮＣ７０２ 协议ꎬ一个典型的飞行管理系统应包

括综合导航功能、飞行计划管理功能、轨迹预测功能、飞行

导引功能等[６] ꎮ 本文针对直升机的任务场景ꎬ将任务航

路自主规划功能集成到直升机飞行管理系统中ꎮ 根据直

升机飞行管理系统的要求ꎬ设计了直升机飞行导引算法ꎮ
最终在 ＱＴ５.９.２ 环境下完成了直升机飞行管理系统任务

航路规划技术仿真验证ꎮ

１　 直升机飞行管理系统设计

１.１　 硬件平台设计

为了更好地理解直升机飞行管理系统的功能架构ꎬ本
文设计的直升机飞行管理仿真系统为分布式半实物仿真

系统ꎬ仿真平台硬件结构组成如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 仿真平台硬件组成
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直升机飞行管理仿真平台包括飞行管理仿真计算机、
直升机模型仿真计算机、人机交互界面仿真计算机三部

分ꎬ各个模块之间采用高速以太网连接ꎬ通过 ＵＤＰ 协议实

时传输数据ꎮ

１.２　 软件平台设计

为了保证飞行管理系统的实时性与可靠性ꎬ飞行管理

系统计算机采用 ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统进行设计ꎮ 飞行管理

系统采用模块化设计ꎬ减少各个子模块之间耦合ꎬ便于扩

展和二次开发ꎮ 飞行管理系统软件组成如图 ２ 所示ꎮ
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图 ２　 仿真平台软件组成

２　 任务航路规划

定点悬停是直升机最主要的飞行特色ꎬ不管是从事侦

查、搬运还是救灾任务ꎬ定点悬停轨迹都是直升机飞行轨

迹的一部分ꎮ 不同于常规飞行航路规划ꎬ由于直升机在顺

风悬停和侧风悬停时操纵较为复杂ꎬ且安全性较低ꎬ极易

进入尾桨涡环状态ꎬ因此定点悬停轨迹需要特别规划一条

逆风悬停航路ꎮ

２.１　 定点悬停轨迹规划策略

直升机从当前位置沿初始转弯过渡航段转向顺风航

段起始点位置ꎬ在顺风航段调整高度、速度至标准高度、速
度ꎬ然后沿校正转弯过渡航段转向逆风航段ꎬ在逆风航段

完成定点悬停ꎮ 定点悬停轨迹示意图如图 ３ 所示ꎮ
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图 ３　 定点悬停轨迹示意图

定点悬停轨迹除了与风向有关外ꎬ还与风速、直升机

与悬停点相对位置有关ꎮ 当风速较小时ꎬ不考虑风的影

响ꎮ 当距悬停点较远时ꎬ直接朝向悬停点飞行ꎬ如图 ４(ａ)
所示ꎮ 当距悬停点较近时ꎬ需考虑直升机按照 ４５°角进入

悬停点ꎬ如图 ４(ｂ)所示ꎮ 当风速较大时ꎬ需要直升机逆风

悬停ꎮ 当距离悬停点较远时ꎬ需要计算逆风航段和过渡航

段ꎬ引导直升机沿逆风航段飞向悬停点ꎬ如图 ４(ｃ)所示ꎮ
当距悬停点较近时ꎬ需要考虑构建顺风航段引导直升机飞

往逆风航段ꎬ如图 ４(ｄ)所示ꎮ
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图 ４　 定点悬停轨迹规划策略

２.２　 定点悬停轨迹计算

由上述分析可知ꎬ直升机与悬停点距离较近时ꎬ悬停

路径最为复杂ꎬ包括顺风航段、校正转弯航段以及逆风悬

停航段ꎮ 本节以高风速距离较近悬停轨迹为例ꎬ采用北东

地坐标系ꎬ说明定点悬停轨迹的计算过程ꎬ如图 ３ 所示ꎮ
飞行员首先设定 ＭＡＲＫ 点位置(ｘｍꎬｙｍ)、悬停点相对

于标识点的距离 Δｄ 以及悬停高度 ｈｐꎮ 设此时风向为 ψｗꎬ
则悬停点位置(ｘｐꎬｙｐ)及航向 ψｐ 如下式所示ꎮ

ｘｐ ＝ ｘｍ－Δｄｓｉｎψｗ

ｙｐ ＝ ｙｍ－Δｄｃｏｓψｗ
{ (１)

ψｐ ＝ψｗ＋π (２)
逆风航段长度 ｌｕ 与降高减速所需水平距离有关ꎬ计

算公式如下所示ꎮ
ｌｕ ＝ｍａｘ( ｌｈꎬｌｖ)
ｌｈ ＝ａｂｓ(ｈｔ－ｈｐ) / ｔａｎθ

ｌｖ ＝ ｖ２ｔ / (２ａ)
(３)

式中:ｌｈ 为降高至 ｈｐ 所需水平距离ꎻｌｖ 为减速至悬停所需

水平距离ꎻｈｔ 为标准高度ꎻｖｔ 为标准速度ꎻθ 为直升机固定

下滑梯度ꎻａ 为直升机的加速度ꎮ
若 ｌｈ>ｌｖꎬ则直升机以标准速度飞至开始减速点ꎬ随后

开始减速ꎻ若 ｌｈ < ｌｖꎬ则直升机在高度改平点达到悬停高
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度ꎬ随后进入平飞减速阶段ꎮ
开始下降点坐标(ｘｄｓꎬｙｄｓ)计算公式为

ｘｄｓ ＝ ｘｐ－ｌｕｃｏｓψｐ

ｙｄｓ ＝ ｙｐ－ｌｕｓｉｎψｐ
{ (４)

直升机通过校正转弯航段将顺风航段与逆风航段连

接起来ꎬ两段航段之间航向角相差 １８０°ꎮ 则开始下降点

偏移坐标(ｘｄｆꎬｙｄｆ)为
ｘｄｆ ＝ ｘｄｓ－２Ｒｓｉｎψｐ

ｙｄｆ ＝ ｙｄｓ＋２Ｒｃｏｓψｐ
{ (５)

式中 Ｒ 为转弯半径ꎮ
顺风航段的长度 ｌｄ 计算与逆风航段相似ꎬ与到达标

准高度速度所需水平距离有关ꎬ数学表达式为

ｌｄ ＝ｍａｘ( ｌ′ｈꎬｌ′ｖ)
ｌ′ｈ ＝ａｂｓ(ｈｓ－ｈｔ) / ｔａｎθ

ｌ′ｖ ＝ａｂｓ(ｖ２ｓ －ｖ２ｔ ) / (２ａ)
(６)

式中:ｌ′ｈ为降高至 ｈｔ 所需水平距离ꎻｌ′ｖ为减速至 ｖｔ 所需水

平距离ꎻｈｓ 为初始高度ꎻｖｓ 为初始速度ꎮ 则标识点偏移坐

标(ｘｏｆꎬｙｏｆ)为
ｘｏｆ ＝ ｘｄｆ＋ｌｄｃｏｓψｐ

ｙｏｆ ＝ ｙｄｆ＋ｌｄｓｉｎψｐ
{ (７)

至此ꎬ定点悬停路径的航路点坐标解算完毕ꎮ

２.３　 初始转弯轨迹规划

直升机由当前位置转移到定点悬停路径之间的航段

称为初始转弯过渡航段ꎮ 在该航段高度不发生变化ꎬ两个

航路点的最短航路就是 Ｄｕｂｉｎｓ 路径[７] ꎮ 由于直升机在飞

行过程中姿态不能有较大变化ꎬ所以直升机的 Ｄｕｂｉｎｓ 路

径只包括 ＣＬＣ 路径ꎬ其中 Ｃ 表示圆弧段ꎬＬ 表示与 Ｃ 相切

的直线段ꎬ示意图如图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 Ｄｕｂｉｎｓ 路径示意图

设计 Ｄｕｂｉｎｓ 路径时ꎬ直升机航路需满足下式条件ꎮ
Ｒ１－Ｒ２ <ｄ 两圆旋转方向相同

Ｒ１＋Ｒ２ <ｄ 两圆旋转方向不同{ (８)

式中:Ｒ１ 表示起始圆半径ꎻＲ２ 表示终止圆半径ꎻｄ 表示两

圆圆心距ꎮ
直升机转弯半径与速度和滚转角有关ꎬ由于直升机转

弯时坡度一定ꎬ且在初始转弯过渡航段的速度不变ꎬ所以

Ｒ１ ＝Ｒ２ ＝Ｒꎮ 则初始转弯过渡航段约束为:
ｄ>０ 两圆旋转方向相同

ｄ>２Ｒ 两圆旋转方向不同{ (９)

以图 ５ 为例ꎬ计算 Ｄｕｂｉｎｓ 路径参数ꎮ 图中 Ｓ( ｘｓꎬｙｓ)
为直升机当前位置ꎬ航向角为 αꎬＦ( ｘｆꎬｙｆ)为进入定点悬

停路径位置ꎬ航向角为 βꎮ 则圆 Ｏ１ 圆心坐标为

ｘ１ ＝ ｘｓ－Ｒｓｉｎα
ｙ１ ＝ ｙｓ－Ｒｃｏｓα

{ (１０)

圆 Ｏ２ 圆心坐标为

ｘ２ ＝ ｘｆ＋Ｒｓｉｎβ
ｙ２ ＝ ｙｆ＋Ｒｃｏｓβ

{ (１１)

式中(ｘ１ꎬｙ１)、(ｘ２ꎬｙ２)分别是两段圆弧的圆心坐标ꎮ
由几何关系可知ꎬ出弯点 Ｐｓ 和入弯点 Ｐｆ 坐标为
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ｙ２

é

ë
êê

ù

û
úú

(１２)

式中: ｌ 为两圆圆心距ꎬ ｌ ＝ (ｘ１－ｘ２) ２＋(ｙ１－ｙ２) ２ ꎻ φ ＝
ａｒｃｓｉｎ(２Ｒ / ｌ)ꎮ

至此ꎬ初始转弯过渡航段航路点计算完毕ꎮ

３　 飞行导引

ＦＭＳ 飞行制导技术分为水平导引与垂直导引ꎮ 水平

导引根据直升机相对于水平航迹(经度、纬度)的横向偏

差生成水平操纵指令ꎻ垂直导引是在水平制导的基础上ꎬ
依据垂直飞行计划和飞行航迹的垂直偏差产生总距、纵向

周期变距操纵指令ꎬ从而自动引导直升机按照飞行计划

执行ꎮ

３.１　 水平导引律设计

本文采用 Ｌ１ 制导律[８] 设计水平航迹跟踪控制系统ꎮ
首先考虑在目标路径上选择一个参考点ꎬ并通过参考点产

生一个横滚指令ꎮ Ｌ１ 制导律示意图如图 ６ 所示ꎮ

-�D�

	6&

-	�

�

V

d
R

η2
η

η3

2ηR

η1

L1

ars

图 ６　 Ｌ１ 制导律示意图

由图 ６ 可知ꎬＬ１ 制导律即在每一个时间点定义一个

过参考点和直升机当前位置且与直升机速度向量相切的

圆ꎮ 因此ꎬ向心加速度为

ａｒ
ｓ ＝

Ｖ２

Ｒ
＝ ２ Ｖ２

Ｌ１
ｓｉｎη (１３)

式中:Ｖ 为直升机地速ꎻＲ 为转弯半径ꎻＬ１ 为直升机当前位

置与参考点连线长度ꎻη 为直升机速度方向与连线的
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夹角ꎮ
又因为

η＝η１＋η２＋η３ꎬ

式中:η１≈
ｄ
Ｌ１

ｃｏｓη３ꎻη２≈
ｄ
Ｖ
ꎻｓｉｎη３≈

Ｌ１

２Ｒ
ꎮ 则

ａｒ
ｓ ＝

２Ｖ２ｃ２

Ｌ２
１

ｄ＋２Ｖｃ
Ｌ１

ｄ
􀅰＋Ｖ

２

Ｒ
(１４)

式中:ｄ 为侧偏距ꎻｃ＝ｃｏｓη３≈ １－
Ｌ１

２Ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２

ꎮ

又因为直升机通过滚转产生横向加速度ꎬ则
ａｒ
ｓ ＝ｇｔａｎφ (１５)

式中:ｇ 为重力加速度ꎻφ 为直升机滚转角ꎮ 因此水平制

导律定义如下:

φｒ ＝ａｒｃｔａｎ
２Ｖ２ｃ２

Ｌ２
１

ｄ＋
２Ｖｃ
Ｌ１

Ｖｙ＋
Ｖ２

Ｒ
æ
è
ç

ö
ø
÷ (１６)

式中:Ｖｙ 表示直升机横向速度ꎻφｒ代表纠正侧偏距所需要

的滚转角ꎻＲ→∞即为直线段跟踪ꎬ此时 ｃ＝ ０ꎮ

３.２　 垂直制导律设计

当选择接通垂直导航ꎬ飞行管理系统的垂直引导功能

需要发出俯仰角和总距等控制指令ꎬ用于控制直升机的速

度和飞行高度ꎮ
垂直剖面导引指令计算依赖于垂直和水平各点之间

的距离以及在该点的速度、高度和时间ꎮ 若第 ｉ 条航段信

息为

Ｌｅｇｉ
＝[ｘｉ０ 　 ｙｉ０ 　 ｈｉ

０ 　 ｘｉ１ 　 ｙｉ１ 　 ｈｉ
１ 　 ＲＴＡｉ

] (１７)

式中:ｘｉ０ 为第 ｉ 条航段起点横坐标ꎻｙｉ０ 为第 ｉ 条航段起点

纵坐标ꎻｈｉ
０ 为第 ｉ 条航段起点高度ꎻｘｉ１ 为第 ｉ 条航段终点

横坐标ꎻｙｉ１ 为第 ｉ 条航段终点纵坐标ꎻｈｉ
１ 为第 ｉ 条航段终

点高度ꎻＲＴＡｉ
为第 ｉ 条航段终点的要求到达时间ꎮ 则该航

段的高度指令可按下式计算:

ｈｒ ＝
ｈｉ

０＋
ΔＨ
Ｌ

×ｌ ａｒｃｔａｎ
ΔＨ
Ｌ >θ

ｈｉ
０＋ｌ×ｔａｎθ ａｒｃｔａｎ

ΔＨ
Ｌ ≤θ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(１８)

式中:ｈｒ 为高度指令ꎻΔＨ 为航段高度差ꎻＬ 为航段长度ꎻｌ
为直升机到当前航段起点的距离ꎻｈ 为直升机当前高度ꎻθ
为直升机爬升角ꎮ

为了准确跟踪四维航迹ꎬ满足航路点所需到达时间要

求ꎬ需要对飞机当前的速度进行控制ꎮ 因此飞机参考速度

计算为

Ｖｒ ＝Ｖｄ＋ｋ
Δｔ

ＲＴＡｉ
－ｔ

(１９)

式中:Ｖｄ 为直升机当前速度ꎻΔｔ 为预测时间与当前时间的

误差ꎻＲＴＡｉ
为第 ｉ 个航点的要求到达时间ꎻ ｔ 为当前飞行

时间ꎮ

４　 实验结果及分析

利用百度数字地图提供丰富应用接口功能显示规划

的航线和航点信息ꎬ通过 Ｃ＋＋与百度地图 ＪａｖａＳｃｒｉｐｔ 脚本

语言实时交互ꎬ给航线规划提供了稳定的软件设计环境ꎮ
同时ꎬ采用 ＱＴ Ｃｒｅａｔｏｒ / Ｃ＋＋集成开发环境实现人机交互界

面开发ꎬ进行直升机飞行管理系统任务航路规划技术仿真

验证ꎮ 直升机飞行管理系统人机交互界面如图 ７ 所示ꎮ

图 ７　 直升机飞行管理系统

针对定点悬停任务轨迹ꎬ加载任务地图ꎬ并设置任务

的相关参数ꎬ得到完整的任务轨迹ꎬ测试结果如图 ８－图 ９
所示ꎮ

图 ８　 定点悬停轨迹测试结果图
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图 ９　 定点悬停仿真曲线

由图 ８－图 ９ 可知ꎬ直升机飞行管理系统能够自主规

划出一条可执行定点悬停任务航路ꎬ且能够引导直升机按

照飞行计划执行任务ꎮ 完成了直升机飞行管理系统的任

务航路规划功能的仿真验证ꎬ并且设计的直升机飞行管理

软件具备良好的人机交互性能ꎬ操作简单ꎬ具有较好的工
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程应用价值ꎮ

５　 结语

文中建立了分布式直升机飞行管理任务半实物仿真

平台ꎬ对直升机定点悬停任务轨迹进行研究并将其集成到

直升机飞行管理系统中ꎻ同时ꎬ根据直升机飞行管理系统

的要求ꎬ设计了相应的直升机飞行引导算法ꎻ最终在直升

机飞行管理系统平台上验证了本文设计的任务航路规划

算法的合理性和正确性ꎮ 为下一代直升机飞行管理系统

国产化奠定了坚实的基础ꎮ
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(上接第 １５１ 页)
速的升高而升高ꎮ 实验中 ｎ 取 １０ꎻ０ ｓ 时ꎬ转速指令为

１ ０００ ｒ / ｍｉｎꎻ１ ｓ 时ꎬ转速指令阶跃为 ２ ０００ ｒ / ｍｉｎꎮ 实验结

果如图 ７、图 ８ 所示ꎮ
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图 ７　 ＭＲＡＳ 与 ＭＰ－ＭＲＡＳ 的负载实际转速
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图 ８　 ＭＲＡＳ 与 ＭＰ－ＭＲＡＳ 的负载电磁转矩

从实验结果可见ꎬ在不同的给定转速下ꎬＭＰ－ＭＲＡＳ
使用模型预测控制率不仅消除了 ＰＩ 控制器存在的延时效

应从而取得了更好的动态响应ꎬ也提升了宽速域的稳态估

计精度ꎮ 此外ꎬ在相同负载转矩情况下ꎬ采用 ＭＰ－ＭＲＡＳ
速度观测器由于直接估计转子位置ꎬ估计角度延迟小ꎬ因
此输出的电磁转矩更小ꎬ系统效率更高ꎮ

４　 结语
本文针对传统 ＭＲＡＳ 的 ＰＩ 控制率存在的问题进行改

进ꎬ以模型预测控制取代 ＰＩ 控制ꎮ 其次通过估计转速反

馈拓展了角度估计的有限集ꎬ使估计转速不再受固定有限

集的限制ꎮ 最后通过转速误差对转速估计方式进行分段ꎬ
在接近稳态转速时采用低通滤波以减少计算量ꎮ 仿真与

实验结果都证明了上述方法相较于传统采用 ＰＩ 控制器的

速度观测器具有更好的动态与稳态性能以及带负载能力ꎬ
具有一定的应用价值ꎮ
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