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基于混杂系统模型的航空器﹥航迹推测

汤新民 韩云祥 韩松臣

（南京航空航天大学民航学院，南京，２１００１６）

摘要：为实现对未来大流量、高密度、小间隔条件下空域实施管理，４Ｄ航迹推测是国内新一代空管自动化系统最

为核心的一项技术。首先基于飞行剖面不同飞行阶段的航空器动力学模型，构造了在不同飞行阶段之间转移，而

在同一阶段航空器重量、校正空速、高度和距离等状态连续变化的混杂系统模型。通过温度和风速风向修正航空

器真空速及地速，利用混杂系统递推法求解航空器４Ｄ航迹。实际算例表明，本文提出的混杂系统模型推测得到

的水平航迹和垂直剖面能够准确地反映航空器的飞行状态变化，单架航空器４Ｄ航迹推测计算时间可以控制在

２ｓ以内。
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随着全球航空运输业快速发展与空域资源有

限矛盾的日益突出，在空中交通流密集的复杂空

域，采用飞行计划结合空管调配的空中交通管理方

式逐渐显示出其落后性，具体表现在：（１）飞行计划

并未为航空器配置精确的空管间隔，容易造成交通

流战术管理中的拥挤，降低空域安全性；（２）以飞行

计划为中心的空管自动化系统对飞行剖面的推算

和航迹预测精度差，造成冲突化解能力差；（３）空中

交通管制工作仍然侧重于保持单个航空器之间的

安全间隔，很难上升到对交通流进行战略性管理。



在此情况下，欧洲和美国分别计划并实施其下

一代空中交通管理系统，即美国的ＮＧＡＴＳ
［１］和欧

洲共同体的ＳＥＳＡＲ
［２］
，其目的是为提高空中交通

管理服务质量，其核心技术时采用面向４Ｄ航迹的

空域运行，将现有的飞行计划及空中交通管理系统

的运行模式转换到基于航空器航迹的运行模式上

来，在高密度空域把航迹运作为基本运行机制之

一［１］
。４Ｄ航迹是以空间和时间形式，对某一航空器

航迹中的各点空间位置（经度、纬度和高度）和时间

的精确描述，基于航迹的运行是指在４Ｄ航迹的航

路点上使用“控制到达时间”，即控制航空器通过特

定航路点的“时间窗”
［３４］
。基于４Ｄ航迹的运行是未

来对大流量、高密度、小间隔条件下空域实施管理

的一种有效手段，可以显著地减少航空器航迹的不

确定性，提高空域和机场资源的安全性与利用

率［５］
。

由于４Ｄ飞行航迹推测与生成在空中交通管制

自动化系统中具有重要作用，国内外纷纷对此展开

研究。航迹预测研究中出现的算法可以分为两种：

（１）基于卡尔曼滤波或神经网络等的无参数估计方

法：Ｐｒｅｖｏｓｔ提出一种扩展卡尔曼滤波用于估计航

空器状态的方法，航迹可以通过当前航空器状态和

运动模型进行预测［６］
。Ｌｙｍｐｅｒｏｐｏｕｌｏｓ提出了一种

基于粒子滤波的航迹预测的方法，通过对航空器的

状态参数如风速、空速等的预测间接实现航迹的预

测［７］
。吴昆鸟提出一种基于数据挖掘的预测模型，该

模型挖掘历史飞行时间数据，从中找出影响飞行时

间的因素，预测出下一次飞行的全程时间，然后从

历史位置数据中分析得出航空器在每个采样周期

点上的位置，实现完整的４Ｄ航迹预测
［８］
。通过以往

飞行航迹数据进行无参数的挖掘方法可以很好解

决常态情况下的航迹推测问题，但一方面需要大量

的历史采样数据，且一旦出现干扰如管制调配、气

象环境改变，该方法很难做出相应的调整。（２）基于

航空器动力学或运动学模型方法：Ｓｌａｔｔｅｒｙ提出了

一种面向雷达管制自动化系统的航迹生成算法，在

该算法中将航迹的水平路径用通过指定的航路点

的直线或圆弧连接，而垂直路径分为一系列飞行航

段，利 用 二 阶 龙 格库 塔 法 生 成 垂 直 航 迹
［９］
。

Ｒｉｃｈａｒｄ研究了起飞爬升阶段的 ４Ｄ航迹预测方

法［１０］
；Ｌｅｅ重点研究了下降进场的４Ｄ航迹控制技

术与优化［１１］
；吴树范研究了航空器纵向飞行剖面

的解算与综合［１２］
；王超提出了基本飞行模型的概

念，按飞行阶段特点用基本飞行模型构建水平航

迹、高度剖面和速度剖面，根据航迹特征点的飞行

状态信息 （位置、高度、速度和航向）拟合生成完整

的４Ｄ航迹
［１３］
。Ｃｈｅｓｔｅｒ提出采用通过飞行性能手

册中的爬升时间表获取得到空气动力学模型和运

行学方程实现航空器飞行轨迹推测［１４］
。通过对航

空器每个阶段进行运动学建模推测航迹出现较大

误差的原因主要来自于航空器所受到风速风向、温

度变化等气象环境因素的影响，而且由于机型的差

异而带来的航空器其性能的差异，从而导致了预测

精度不理想。因此针对航空器在各飞行阶段的特点

分别建模，并且考虑气象因素的影响是提高４Ｄ航

迹预测精度的有效手段。

本文根据航空器飞行剖面的划分，建立在不同

飞行条件下动力学模型，构造了一个在不同阶段之

间状态转移，同一阶段状态连续变化的混杂系统模

型。在此基础上引入世界区域预报系统的数字格点

数据，通过温度和风速风向修正航空器真空速及地

速，利用混杂系统的状态递推法求解航空器４Ｄ航

迹。

 航空器连续动力学模型

 航空器受力分析

图１所示为航空器飞行过程中的受力，主要包

括发动机推力爴ＨＲ、飞行阻力爟ＲＧ、升力爧ＦＴ以及飞

机本身的重量爾，这些受力都随航空器的飞行状态

改变而动态变化。

图１ 航空器飞行过程中受力图

首先，分别考虑航空器在起飞爬升、巡航和下

降阶段的最大推力。

（１）在标准大气条件下，涡轮喷气式发动机的

最大爬升推力可表述为［１５］

（爴
ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ）ＩＳＡ＝ 爞Ｔｃ，１燈 １－

牎牘

爞Ｔｃ，２
＋ 爞Ｔｃ，３燈牎槏 槕

２
牘

（１）

式中牎牘为气压高度，当大气温度牠ＬＯＣ与标准大气压

温度牠ＩＳＡ相差为Δ牠时，发动机爬升最大推力修正为

爴
ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ ＝ （爴

ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ）ＩＳＡ燈（１－ 爞Ｔｃ，５燈（Δ牠－ 爞Ｔｃ，４））

（２）

式（１，２）中，爞Ｔｃ，１，爞Ｔｃ，２，爞Ｔｃ，３，爞Ｔｃ，４，爞Ｔｃ，５为计算发动

机最大推力时的拟合系数，其单位分别为Ｎ，ｆｔ，１燉
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ｆｔ
２
，°Ｃ，１燉°Ｃ。

（２）最大巡航推力可以通过在最大爬升推力的

基础上乘一个比例系数爞Ｔｃｒ得到
［１５］

爴
ｃｒｕｉｓｅ
ｍａｘ ＝ 爞Ｔｃｒ燈爴

ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ （３）

（３）下降推力也可以通过在最大爬升推力的基

础上乘一个比例系数得到，该系数取决于航空器的

飞行高度以及下降时航空器的形态［１５］

爴
ｄｅｃｅｎｔ
ｍａｘ ＝

爞
ｈｉｇｈ
Ｔｄｅｓ燈爴

ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ 牎牘＞ 牎

ｄｅｓｃｅｎｔ
牘

爞
ｌｏｗ
Ｔｄｅｓ燈爴

ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ 牎牘＜ 牎

ｄｅｓｃｅｎｔ
牘 巡航形态

爞
ａｐｐｒｏａｃｈ
Ｔｄｅｓ 燈爴

ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ 牎牘＜ 牎

ｄｅｓｃｅｎｔ
牘 进行形态

爞
ｌａｎｄｉｎｇ
Ｔｄｅｓ 燈爴

ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ 牎牘＜ 牎

ｄｅｓｃｅｎｔ
牘

烅

烄

烆 着陆形态

（４）

然而在航空器爬升过程中，为了延长发动机的

寿命和降低成本，许多航空器并不采用最大推力爬

升方式，而采用减推力方式。因此，根据飞行手册给

出的实际推力剖面，可以得到推力的减少率为
［１５］

爞
ｒｅｄｕｃｅ
Ｐｏｗ ＝ １－ 爞ｒｅｄｕｃｅ燈

牔ｍａｘ－ 牔ａｃｔ

牔ｍａｘ－ 牔ｍｉｎ
（５）

其次，航空器飞行过程中升力为爧ＦＴ。根据图１

升力方向上受力平衡，可得

爧ＦＴ＝
爞爧

２
犱燈牤

２
ＴＡＳ燈爳＝ 爾 燈ｃｏｓ犞 （６）

因此，可得升力系数为

爞爧＝
２爾 燈ｃｏｓ犞

犱燈牤
２
ＴＡＳ燈爳

（７）

正常情况下，阻力系数爞爟是一个关于升力系

数爞爧的函数，即
［１５］

爞爟＝

爞
ｃｒｕｉｓｅ
爟０ ＋ 爞

ｃｒｕｉｓｅ
爟２ 燈（爞爧）

２ 巡航形态

爞
ａｐｐｒｏａｃｈ
爟０ ＋ 爞

ａｐｐｒｏａｃｈ
爟２ 燈（爞爧）

２ 进近形态

爞
ｌａｎｄｄｉｎｇ
爟０ ＋ 爞

ｇｅａｒ
爟０ ＋ 爞

ｌａｎｄｄｉｎｇ
爟２ 燈（爞爧）

２

烅

烄

烆 着陆形态

（８）

则阻力可以表示如下

爟ＲＧ＝
爞爟

２
犱燈牤

２
ＴＡＳ燈爳 （９）

最后，随着航空器在飞行过程中燃油被消耗，

其中重量爾 将发生变化。对于涡轮发动机来说，燃

油消耗率与真空速、飞行高度、飞行推力有关，在此

不妨设在不同的阶段燃油消耗率统一描述为牊ＥＮＧ。

（１）发动机每千牛燃油消耗率 犢［ｋｇ燉（ｍｉｎ·

ｋＮ）］按真空速计算
［１５］

犢＝ 爞牊１燈 １＋
牤ＴＡＳ

爞槏 槕牊２
（１０）

一般认为在爬升阶段单位时间内的燃油流量

牊ｎｏｍ（ｋｇ燉ｍｉｎ）

牊ｎｏｍ ＝ 犢燈爴ＨＲ （１１）

（２）燃油消耗按飞行高度计算，即
［１５］

牊ｍｉｎ＝ 爞牊３燈 １－
牎牘

爞槏 槕牊４ （１２）

而在进近和着陆阶段，其燃油消耗取上述两者的较

大值［１５］

牊ａｐｐ燉ｌａｎｄｉｎｇ＝ ｍａｘ｛牊ｎｏｍ，牊ｍｉｎ｝ （１３）

（３）而在巡航阶段，燃油消耗按发动机推力计

算，即
［１５］

牊ｃｒｕｉｓｅ＝ 犢燈爴ＨＲ燈爞ｆｃｒ （１４）

式（１０，１２）中，爞牊１和爞牊２为燃油消耗系数，量纲

分别为ｋｇ燉（ｍｉｎ·ｋＮ）和ｋｔ；而爞牊３和爞牊４为下降燃油

流量系数，其单位分别为ｋｇ燉ｍｉｎ和ｆｔ；爞ｆｃｒ为巡航燃

油流量修正系数，量纲为一。

 航空器动力学模型

依据质点能量模型，建立作用于飞机上的外力

和飞行器动能及势能的变化率之间的等式关系

（爴ＨＲ－ 爟ＲＧ）燈牤ＴＡＳ＝ 爾
ｄ牎

ｄ犳
＋
爾

牋
燈牤ＴＡＳ

ｄ牤ＴＡＳ

ｄ犳

（１５）

式中牎为测量学高度，在获知航空器推力爴ＨＲ和真

空速牤ＴＡＳ时，可得升降率

ｄ牎

ｄ犳
＝
（爴ＨＲ－ 爟ＲＧ）燈牤ＴＡＳ

爾
１＋

牤ＴＡＳ

牋

ｄ牤ＴＡＳ

槏 槕ｄ牎

－１

（１６）

而将牃ｆ＝
牤ＴＡＳ

槏 槕牋 ·
ｄ牤ＴＡＳ

槏 槕ｄ牎
定义为上升或下降

加速度因子，可用式（１７）计算

牃ｆ＝
牤ＴＡＳ

牋

ｄ牤ＴＡＳ

ｄ牎
＝
牑

２
（爩牃）

２
燈 １－ 犧

爲

槏 槕牋
（１７）

式中：牑＝１４，为空气绝热指数，爲＝２８７０６，为空

气常数；爩牃为马赫数。由于在对流层和同温层中，

标准大气随高度的衰减率犧不同，分别加以讨论：

（１）当牎牘＜３６０８９ｆｔ时，犧＝－０００６５。若牤ＣＡＳ

为常数，即校准空速不变，牃ｆ＝０５６６８２（爩牃）
２
；若

爩牃为常数，即保持马赫数不变，牃ｆ＝－０１３３３１８

（爩牃）
２
。

（２）当牎牘＞３６０８９ｆｔ时，犧＝０。若校准空速不

变，牃ｆ＝０７（爩牃）
２
；若马赫数不变，牃ｆ＝０。

因此，可将测量高度表达的升降率表述为

ｄ牎

ｄ犳
＝
（爴ＨＲ－ 爟ＲＧ）燈牤ＴＡＳ

爾
（１＋ 牃ｆ）

－１
（１８）

而在减推力爬升方式下，爬升率为

ｄ牎

ｄ犳
＝
（爴

ｃｌｉｍｂ
ｍａｘ － 爟ＲＧ）燈爞

ｒｅｄ
ｐｏｗ燈牤ＴＡＳ

爾
燈（１＋ 牃ｆ）

－１

（１９）
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另外，由于航空器在飞行过程中，其高度往往

采用气压高度表示，当大气温度牠ＬＯＣ与标准大气压

温度牠ＩＳＡ相差为Δ牠时，气压高度表达的航空器升降

率修正为

牤爣 ＝
ｄ牎牘

ｄ犳
＝
牠ＬＯＣ－ Δ牠

牠ＬＯＣ
燈
ｄ牎

ｄ犳
（２０）

 全飞行剖面混杂系统模型

 航空器飞行剖面

根据航空器的飞行高度剖面，即垂直方向上的

航迹，将航空器飞行过程分为 ３个阶段：爬升、巡

航、下降
［１６］
。图２所示为根据飞行操纵特点对飞行

剖面各阶段的细分，本文假设速度仪表的安装误

差、指示误差为零，即表速等于校准空速，每一阶段

的速度参数定义如下：

（１）爬升阶段：牃段为从离地起飞加速到校准

空速牤
ｃｌｉｍｂ
１ ，牄段为高度从１５００ｆｔ上升到１００００ｆｔ，牅

段为１００００ｆｔ高度加速到上升校准空速牤
ｃｌｉｍｂ
２ ，牆段

为等马赫数爩牃
ｃｌｉｍｂ上升到巡航高度。

（２）巡航阶段：牉段为在巡航高度从马赫数

爩牃
ｃｌｉｍｂ加速到爩牃

ｃｒｕｉｓｅ
，牊段为等马赫速爩牃

ｃｒｕｉｓｅ巡航，

并保持高度不变到下降点。

（３）下降阶段：牋段为保持该校准空速下降到

１００００ｆｔ，牎段为等高度减速到某一校准空速

牤
ｄｅｃｅｎｔ
１ ，牏段为等校准空速下降到高度１５００ｆｔ，牐段为

减速至牤
ｌａｎｄｉｎｇ
１ 并着陆。

图２ 航空器飞行阶段的划分

 全飞行剖面混杂模型

航空器沿航迹飞行的过程表现为在航段之间

转移和在航段内运行状态（包括重量爾、航程爟和

高度爣）的连续变化的过程，首先建立航空器航段

转移模型：

定义 定义Ｐｅｔｒｉ网爫＝（爮，爴，爤，爭，牔）为航

空器阶段转移模型，其中：爮表示飞行航段；爴表示

垂直剖面中飞行状态参数（包括空速、高度、构型）

的转换点；爤和爭分别表示航段和航路点的前后向

连接关系；牔：爮燏→牂
＋表示航空器所处的飞行阶

段。

航空器在航段之间转移的过程是由事件驱动

的离散过程，而航空器在单一阶段状态演变是由时

间驱动的连续过程，因此该航空器运行模型是一类

典型混杂系统模型。为描述航空器全飞行剖面的动

态特性，建立如下的混杂系统模型：

定义 定义混杂Ｐｅｔｒｉ网爫ｈｙｂｒｉｄ＝（爫，┽，┯，爠）

为航空器运行状态模型，其中：爫为航空器航段转

移模型；┽＝（爾，爟，爣），为爫在标识┷下的航空器

的状态向量，且 爾：爮燏→爲
＋为航空器的重量，爟：

爮燏→爲
＋表示航空器从起飞机场开始累积飞行的

航程，爣：爮燏→［爡爧ｍｉｎ，爡爧ｍａｘ］表示航空器的标准气

压高度；┯＝（爼，爛），为爫在标识┷下的航空器的动

态行为向量，且爼：爴燏→［牤ｍｉｎ，牤ｍａｘ］为航空器飞向下

一转换点的速度（校准空速或马赫数），爛：爴燏→

［牃ｍｉｎ，牃ｍａｘ］为航空器的加速度；┕：爴燏→爞为变迁激

发完毕特征函数，且爞＝｛爣＝牎牏，爟＝牆牏，爼＝牤牏｝，为

变迁激发结束条件集合。

图３所示为按图２给出的飞行剖面所确定的航

空器全飞行剖面混杂模型，初始时航空器所处的飞

行阶段为┷０；航空器的状态为牞０，其中，爾０为起飞

重量，牎
ｏｒｇ
ｅｌｅ为起飞机场标高；航空器动态行为为┯；各

阶段的激发完毕特征为┕。

在此基础上，为了准确描述航空器的动态行

为，给出变迁牠的使能激发条件如下：牘∈
·
牠，若

┷（牘）＞０，则变迁牠使能并开始激发，其中
·
牠表示

变迁牠的前向库所集。假设累积激发时间Δ犳，则激

发导致行为特征变化为┯′＝［爼′（牠），爛′（牠）］，其中

爼′（牠）＝爼（牠）＋爛（牠）·Δ犳，可确定航空器在库所牘

对应飞行阶段运行状态为：牞′＝［爾′，爣′，爟′］，其中

航空器重量为

爾′（牘）＝ 爾（牘）－∫
Δ犳

０
牊ＥＮＧ（犳）ｄ犳 （２１）

航空器与起飞机场的高度差和距离起飞机场的航

程分别为

爣′（牘）＝ 爣（牘）＋∫
Δ犳

０
牤Ｈ（犳）ｄ犳 （２２）

爟′（牘）＝ 爟（牘）＋∫
Δ犳

０
牤ＧＳ（犳）ｄ犳 （２３）

其中变迁牠的累积激发时间Δ犳取决于爠（牠），即若

爠（牠）满足，变迁牠激发结束，┷′表示航空器转移到

下一飞行阶段

┷′（牘）＝ ┷（牘）＋ （爭（爮牠）－ 爤（爮牠））燈犲（牠） （２４）

否则航空器仍处于原飞行阶段，时间继续向后推

移。令犳＝犳＋Δ犳，重新计算航空器的运行状态参量。
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┷０＝

熿

燀

燄

燅

１

０

０

０

０

０

０

０

０

０

┽０＝

爾０ 牎
ｏｒｇ
ｅｌｅ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ ０

┯＝

牤
ｔａｋｅｏｆｆ
ＣＡＳ 牃

１
ｃｌｉｍｂ

牤
ｃｌｉｍｂ
１ ０

牤
ｃｌｉｍｂ
１ 牃

２
ｃｌｉｍｂ

（爩牃）
ｃｌｉｍｂ

０

（爩牃）
ｃｌｉｍｂ

牃ｃｒｕｉｓｅ

（爩牃）
ｃｒｕｉｓｅ

０

（爩牃）
ｃｒｕｉｓｅ

０

（爩牃）
ｃｒｕｉｓｅ

牃ｄｅｃｅｎｔ

牤
ｄｅｃｅｎｔ
１ ０

牤
ｄｅｃｅｎｔ
１ 牃

熿

燀

燄

燅ｌａｎｄｉｎｇ

┕＝

爼＝ 牤
ｃｌｉｍｂ
１

爣 ＝ １００００ｆｔ

爼＝ 牤
ｃｌｉｍｂ
２

爣 ＝ 牎
ｃｒｕｉｓｅ

爼＝ （爩牃）
ｃｒｕｉｓｅ

爟＝ 牆
ｄｅｃｅｎｔ

爣 ＝ １００００ｆｔ

爼＝ 牤
ｄｅｃｅｎｔ
１

爣 ＝ １５００ｆｔ

爣＝ 牎
ｄｅｓｔ

熿

燀

燄

燅
ｅｌｓｅ

图３ 航空器运行状态模型

 考虑气象因素的﹥航迹推测

现代大型民航运输及上升一般规定：在中低空

保持等校准空速上升，而在高空保持等马赫数上

升，但在上升过程中由于高度变化导致空气温度、

密度的变化，即使保持等校准空速或等马赫数不变

时，飞机的真空速也会发生变化。为了进一步提高

航空器航迹推测的精度，必须考虑气象环境因素的

影响。

 考虑气象因素的速度修正

在现代航迹预测系统中使用数值气象预报数

据来建立大气模型。美国ＣＴＡＳ航迹综合使用的是

（Ｒａｐｉｄｕｐｄａｔｅｃｙｃｌｅ，ＲＵＣ）预报模型，水平分辨率

１０ｋｍ，垂直方向５０层，每３０ｍｉｎ发布１次预报。数

值气象预报的精度同航迹预测的精度有着重要的

联系。国内采用了世界区域预报系统数值预报产品

（Ｗｏｒｌｄａｒｅａｆｏｒｅｃａｓｔｓｙｓｔｅｍ，ＷＡＦＳ），其中的数

字格点数据（Ｇｒｉｄｄｅｄｂｉｎａｒｙ，ＧＲＩＢ）可以覆盖全

球，定义在 １２５°×１２５°的经纬度网格上，以格点

二进制的格式表示，包括高层大气的风、温度、对流

层顶和最大风的预报等，数据每６ｈ更新一次
［１７］
。

ＧＲＩＢ数据是格点数据，是按照经纬度的跨度

来定位点的，即同一经线（纬线）上相邻点的经度

（纬度）间隔相等。因为地球近似球体，所以相同

经度的间隔在不同纬度上距离不同，因此ＧＲＩＢ数

据点连成的网格并不是规则的矩形网格，而是一

个个近似的梯形，如图４所示
［１８］
。为了确定航段上

任意点的参数预报值，将航路分为等距的点 爭＝

｛牗牑，牑＝１，２，…｝，计算出每点的经纬度坐标（牨牗，

牪牗），标注其在相应航段上的航向，并找出该点相邻

图４ 气象预报数字格点数据

的４个原始点｛牗牏，牐，牗牏＋１，牐，牗牏，牐＋１，牗牏，牐＋１｝。

本文采用原始两点线性插值的方式求得点

（牨牗，牪牐）的预报值，即

牫（牨牗，牪牐）＝
牫（牨牏＋１，牪牐）－ 牫（牨牏，牪牐）

牨牏＋１－ 牨牏
燈

（牨牏＋１－ 牨牗） （２５）

同理，采用线性插值方式可获得点（牨牗，牪牐＋１）

的预报值牫（牨牗，牪牐＋１），最后再通过线性插值获得点

（牨牗，牪０）的预报值牫（牨牗，牪牗），包括温度预报值牠ＬＯＣ、风

速预报值牤ＷＳ及风向与该航路点上航向的夹角犜。

当牎牘＜３６０８９ｆｔ时，航路上标准大气压温度：

牠ＩＳＡ＝２８８１５－１９８１２×牎燉１０００Ｋ；而当 牎牘＞

３６０８９ｆｔ时，航 路 上 标 准 大 气 压 温 度 牠ＩＳＡ ＝

２１６６５Ｋ。不妨设航空器所处位置的实际气温牠ＬＯＣ＝

牠ＩＳＡ＋Δ牠。

（１）对于等校准空速牤ＣＡＳ飞行，此时音速为

牤爛＝ ６６１５×
牠ＬＯＣ

牠槏 槕ＭＳＬ

０５

（２６）

式中牠ＭＳＬ＝２８８１５Ｋ，为海平面标准大气温度。而

此时真空速为

牤ＴＡＳ＝ １４７９１×
牠ＬＯＣ

牠ＭＳＬ
１＋

犣

槏 槕犠
１燉３５

［ ］槏 槕－ １
０５

（２７）
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式中

犣＝ １＋ ０２×
牤ＣＡＳ

槏 槕６６１５［ ］
２ ３５

－ １ （２８）

犠＝

（１－ ６８７５５９× １０
－６
× 牎牘）

５２５５８８

牎牘≤ ３６０８９ｆｔ

０２２３３６０９× ｅｘｐ
（３０６８９－ 牎牘）

槏 槕２０８０５８

牎牘

烅

烄

烆 ＞ ３６０８９ｆｔ

（２９）

（２）对于等马赫数飞行，此时的真空速为

牤ＴＡＳ＝ 爩牃燈牤爛 （３０）

建立真空速与校正空速、马赫数随高度、温度

的映射后，通过预报给出航空器所在位置的风向与

航路的夹角犜和风速牤ＷＳ，根据相对运动关系可以

得到地速

牤ＧＳ＝ 牤ＴＡＳ＋ 牤ＷＳ燈ｃｏｓ犜 （３１）

综合起来，可建立如下关于升降率牤Ｈ和地速

牤ＧＳ的映射函数如下

牤Ｈ＝ 犦（牤ＣＡＳ，爩牃，牎牘，牠ＬＯＣ）

牤ＧＳ＝ 犧（牤ＣＡＳ，爩牃，牎牘，牠ＬＯＣ，牤ＷＳ
烅
烄

烆 ，犜）
（３２）

 递推法推测﹥航迹

假设系统进入当前的标识 ┷牏的时刻为 犳牏，即

牘牏∈爮，┷０（牘牏）＝１，此时航空器的状态为┽＝［牥牏，

牎牏，牆牏］，航空器的动态行为┯＝［牤牏，牃牏］。在满足变迁

激发结束条件之前，假设时刻为犳＝犳牏＋Δ犳，且Δ犳足

够小，预报风速为牤ＷＳ，预报气温为牠ＬＯＣ，则校正空速

的改变量为

Δ牤ＣＡＳ＝ 牃牏燈Δ犳 （３３）

航空器状态改变量为Δ┽＝［Δ牥，Δ牎，Δ牆］

Δ牥＝ 牊ＥＮＧ燈Δ犳

Δ牎＝ 牤Ｈ燈Δ犳

Δ牆＝ 牤ＧＳ

烅

烄

烆 燈Δ犳

（３４）

式中，牤Ｈ与牤ＧＳ分别为Δ犳内的平均升降率和平均地

速，其中

牤Ｈ＝
犦（牤ＣＡＳ，…）＋ 犦（牤ＣＡＳ＋ Δ牤ＣＡＳ，…）

２

牤ＧＳ＝
犧（牤ＣＡＳ，…）＋ 犧（牤ＣＡＳ＋ Δ牤ＣＡＳ，…）

烅

烄

烆 ２

（３５）

得到航空器新的状态向量┽′＝┽＋Δ┽。只要系

统不满足变迁使能条件，采用将时间细分的方法，

利用状态连续变化的特性，递推求解任意时刻航空

器在某一飞行阶段距参考点的航程和高度，如图５

所示，不妨分别用虚曲线牆（犳）和实曲线牎（犳）表示。

最后，结合航路模型中航空器飞行的标准仪表

离场程序、航路段、标准仪表进场程序，即航空器所

图５ 航空器飞行航程与高度曲线

处纬度牪随经度牨变化的关系，用曲线π：牪（牨）表

示，就可推测在犳＝犳０＋Δ犳时刻航空器的４Ｄ航迹

（牨，牪，牎，犳），其中

牆＝∫
牨

牨０

牪（牨）

１＋ （牪′（牨））槡 ２
ｄ牨 （３６）

 航迹推测仿真案例

本文以机型Ａ３１９为例，探讨飞行成都双流机

场（ＺＵＵＵ）０２号跑道至西安咸阳机场（ＺＬＸＹ）０５

跑道的飞行航迹推测。通过提取某日的领航计划

报，可以得到以下４Ｄ航迹输入信息：航空器起飞质

量为６００００ｋｇ，巡航速度为８７３ｋｍ燉ｈ，巡航高度为

９５００ｍ。

首先，假设离场航空器采用的标准仪表离场程

序为ＪＴＧ０１Ｄ，起飞采用减推力起飞的方式；离场后

直接加入 Ｇ２１２航路，航路上的重要点包括：金堂

ＶＯＲ（Ｎ３０ ５２４Ｅ１０４ ２３５）—ＶＥＮＯＮ （Ｎ３１

０４２Ｅ１０４ ４２２）—ＳＵＢＵＬ （Ｎ３２ １９７Ｅ１０６

４２６）—宁陕ＶＯＲ（Ｎ３３１９４Ｅ１０８１８７），标准仪

表进场程序为ＮＳＨ０４Ａ。然后，假定全航路气象条

件为国际标准大气，静风，修正海压为１０１３２ｈＰａ。

通过航空器性能运行文件（Ｂａｓｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｄａｔａ，

ＢＡＤＡ），得到该机型的主要性能参数如表１所示。

表





航空器动力学模型中要参数表



参数 取值 参数 取值

爞Ｔｃ，１ ０１４０７２×１０
６

爞
ｃｒｕｉｓｅ
爟２ ０２５８８２×１０



－１

爞Ｔｃ，２ ０４７４８９×１０
５

爞
ａｐｐｒｏａｃｈ
爟０ ０４６９８６×１０



－１

爞Ｔｃ，３ ０９６６２５×１０
－１０

爞
ａｐｐｒｏａｃｈ
爟２ ０３５７７９×１０



－１

爞Ｔｃ，４ ０９４８１５×１０ 爞
ｌａｎｄｄｉｎｇ
爟０ ０９７２５６×１０



－１

爞Ｔｃ，５ ０９４７５４×１０
－２

爞
ｇｅａｒ
爟０ ０２５６８０×１０




－１

爞Ｔｃｒ ０９５ 爞
ｌａｎｄｄｉｎｇ
爟２ ０３６６８９×１０




－１

爞
ｈｉｇｈ
Ｔｄｅｓ ０８３０８４×１０

－１
爞牊１



０７２８９１

爞
ｌｏｗ
Ｔｄｅｓ ０５１７６５×１０

－１
爞牊２ ０１７２９８×１０




４

爞
ａｐｐｒｏａｃｈ
Ｔｄｅｓ ０１４７６７ 爞牊３ ０１１１１４×１０




２

爞
ｌａｎｄｉｎｇ
Ｔｄｅｓ ０３４２１７ 爞牊４ ０１３３８５×１０



６

爞
ｃｒｕｉｓｅ
爟０ ０２５９５４×１０

－１
爞牊ｃｒ ０９９２２４

０１１ 南 京 航 空 航 天 大 学 学 报 第４４卷



最后，将参数代入相关模型，假设仿真时钟步

长Δ犳＝１０ｓ，得到以起飞机场参考点为原点的水平

航迹曲线如图６所示。

得到以起飞机场标高为基准的飞行高度随时

间变化的曲线如图７所示。

图６ 航空器水平航迹曲线

图７ 航空器飞行高度曲线

从图６，７可以看出，所推测的水平航迹包括起

飞和目的机场的参考点、转弯点、重要的航路点的

位置都符合飞行程序和航路的标准，飞行垂直剖面

中的速度转换点、爬升点、下降点等都满足速度和

高度的要求。

另外，本文还假设航路气温发生变为ＩＳＡ＋１０

时，比较ＩＳＡ和ＩＳＡ＋１０两种情况下从起飞爬升至

巡航高度等多个连续阶段内的地速的差值与爬升

率差值的随时间变化，如图８，９所示。

从图８中可以看出，当航路温度增加时，在同

样的速度剖面约束下，航空器的真空速增大，在风

速不改变的情况下平均航空器地速增大，航程时间

缩短，符合航空器性能变化的趋势。

从图９可以看出，温度增加将导致航空器升降

图８ 温度变化后地速的差值

图９ 温度变化时爬升率的差值

率降低，这是温度变化时对气压高升降率修正的结

果，但由于飞行高度剖面的要求，在关键点飞行高

度仍满足要求。

不妨设航空器总的航程时间牰，仿真时钟步长

为Δ犳，递推法推测单航空器４Ｄ航迹算法的时间复

杂度为爭
牰

槏 槕Δ犳。表２所示为利用Ｍａｔｌａｂ６５仿真程
序在ＩｎｔｅｌＥ２１４０１６ＧＨｚ主机上采取不同仿真时

钟步长下的计算时间开销比较。

表 不同仿真时钟步长下的计算时间开销比较

仿真步长燉ｓ ５ １０ ２０

采样点数 ８０７ ４１０ ２１５

总计算时间燉ｓ １７１０９ １５５４２７ １５１６２３７

从比较结果可以看出，分别将仿真时钟步长延

长为两倍和四倍时，采样点数分别减少 ４９２％和

７３４％，说明采样点数基本随仿真步长增加成比例

减少。而计算时间开销分别减少９１５％和１２５２％，

说明总计算时间开销并不随仿真步长增加成比例

减少，这是由于模型中参数的初始化占用了大部分

计算时间开销的原因。但总体上而言，在仿真步长

１１１第１期 汤新民，等：基于混杂系统模型的航空器４Ｄ航迹推测



为５ｓ时，总计算时间开销不超过２ｓ，且该算法主

要运用于飞行前对航空器的航迹推测，对实时性要

求不是很高。因此，可以完全满足未来多航空器航

迹推测计算的要求。

 结束语

本文研究了用于描述航空器动态行为的混杂

系统模型，利用混杂系统递推仿真的方式求解航空

器４Ｄ航迹。算例表明，本文提出的混杂模型具备较

强的航迹推测能力，所推测的水平航迹和垂直剖面

能准确地反映航空器速度和高度的变化。下一步将

建立空域内多航空器的耦合模型，生成多航空器无

冲突４Ｄ航迹，为优化飞行计划和实施流量管理奠

定基础。
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