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摘　 要:针对直升机飞控平台结构混乱的问题ꎬ基于 ＶＳ 和 Ｑｔ 开发平台ꎬ提出并建立了分布式

交互飞行仿真系统和软件环境ꎮ 建立了直升机非线性模型并完成飞控系统设计ꎬ验证其准确

性ꎻ完成飞管系统各模块的研究和设计ꎬ实现直升机全自动飞行ꎮ 仿真结果表明:所设计的分

布式自动飞行仿真平台结构清晰ꎬ各模块分工明确ꎬ可优化直升机各项工作ꎬ确保直升机平台

协调运行ꎮ
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０　 引言

直升机自动飞行控制系统的组成一般包含 ３ 个环节:
导航与传感器环节、自动飞行控制环节以及无人机地面站

软件环节ꎮ 三者相互铰链ꎬ结构相对混乱ꎮ 随着直升机功

能及性能的不断发展ꎬ航空电子设备在直升机驾驶上的重

要性日益突出ꎬ直升机性能的提升离不开航空电子设备的

升级[１] ꎮ 文 献 [２] 在 嵌 入 式 开 发 板 上 搭 建 了 基 于

ＡＲＩＮＣ４２９ 协议的飞管仿真系统ꎬ研究飞管的显控和通信

模块设计ꎮ 文献[３]将仿真系统分解为飞控与飞行器模

型系统、地面站系统、视景仿真等独立板块ꎬ搭建了一套分

布式飞行仿真系统ꎮ 但此前的研究主要是对 ＦＭＳ 的算法

分析或单一功能的仿真等[４－８] ꎮ
针对此类问题ꎬ本文提出并建立了分布式架构的飞行

综合控制方案和仿真系统软件ꎬ对直升机的任务调度与飞

行控制进行综合管理ꎬ综合控制管理各系统间的资源和功

能分配并保证系统协调运行ꎮ

１　 分布式架构总体设计

１.１　 硬件平台设计

飞行管理系统(ＦＭＳ)由飞控系统与模型仿真计算机、
飞管显控计算机以及飞管计算机组成ꎬ相互之间通过以太

网络进行信息交互ꎮ 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

１.２　 软件平台设计

等效仿真环境中包含自动飞行控制软件、直升机模
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型 /环境 /导航与传感器仿真软件、飞管子系统软件以及飞

管显控软件 ３ 大模块ꎬ各子模块软件组成与结构如图 ２ 所

示ꎮ 模块化的设计易于更改和二次开发ꎮ
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图 ２　 仿真平台软件组成与结构设计

１.３　 模块间的数据交互

仿真子系统间采用 ＵＤＰ 协议[９] 进行数据交互ꎬ模块

间通信内容组成如图 ３ 所示ꎮ 飞控和直升机模型软件的

功能为:接收风扰信息、水平和垂直引导信息等ꎬ实现自动

飞行闭环控制ꎮ 飞管显控软件的功能有:引导指令信息、
直升机舵面偏转量ꎻ接收直升机状态信息等ꎬ实现数据的

显示、分析和保存ꎬ负责启动或停止仿真系统的各环节ꎬ并
保证仿真环节的同步性ꎮ 飞管计算机软件的功能为:引导

方式信号ꎬＭＯＴ 构建信息以及飞行计划信息ꎻ接收飞行状

态信息ꎬ完成直升机自动飞行的准确引导ꎮ
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图 ３　 模块间通信内容组成

２　 直升机建模与控制器设计

２.１　 直升机数学建模

建立合理准确且置信度高的直升机数学模型是开展

直升机性能分析、控制器设计以及分布式仿真验证的必要

前提条件ꎮ 直升机符合一般的刚体假设ꎬ它在空中的运动

有 ６ 个自由度ꎬ即绕质心的 ３ 个移动自由度 和 ３ 个转动

自由度[１０－１１] ꎮ 由牛顿第二定理———欧拉公式可建立直升

机的刚体运动方程组为:
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绕质心转动的动力学方程为:
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式中 Ｆｘ、Ｆｙ、Ｆｚ 和 Ｍｘ、Ｍｙ、Ｍｚ 分别为机体系下直升机 ３ 个

合力和力矩的合力矩ꎮ 此外ꎬ直升机姿态角和姿态角速率

之间的运动方程为:
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２.２　 飞行控制子系统设计

基于经典控制理论设计的样例直升机飞行控制总体

框图如图 ４ 所示ꎮ 首先ꎬ完成姿态内回路控制ꎬ保证直升

机姿态的稳定性与可操纵性ꎮ 其次ꎬ在内回路基础上设计

了直升机的速度、高度、位置以及偏航距等外环控制器ꎬ完
成航迹控制ꎮ
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图 ４　 直升机飞行控制系统结构图

３　 飞行管理子系统设计

ＡＲＩＮＣ７２ 协议[１２]定义的飞行管理系统的主要功能包

括:综合导航、飞行计划(航路过渡)、导引功能、性能优化

和预测、数据接口、特殊任务构建、人机接口和显示系统

等ꎮ 本文主要研究飞行管理系统的显控界面、特殊任务构

建、飞行计划航路过渡以及水平和垂直引导等 ４ 个主要

功能ꎮ

３.１　 飞管显控界面设计

本文设计的飞管显控界面包含飞行计划交互面板、导
航方式选择面板、飞管系统控制面板、ＭＯＴ 特殊任务构建

设置面板、风扰注入面板、实时航图显示区、飞行相关数据

显示区、仪表盘显示面板、动态曲线实时绘制面板等九大

板块ꎬ如图 ５ 所示ꎮ
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图 ５　 飞管显控界面

３.２　 ＭＯＴ 特殊任务规划

直升机悬停分为两种ꎬ一是对悬停位置无要求的

ＨＯＶＥＲ 模式ꎬ二是通过飞管显控界面ꎬ设置必要参数ꎬ将
直升机悬停在指定位置上(ｍａｒｋ ｏｎ ｔａｒｇｅｔꎬＭＯＴ)ꎬ其应用

场景如图 ６ 所示ꎬ航线规划分区如图 ７ 所示ꎮ 研究表明ꎬ
逆风悬停更有利于保持直升机的稳定性ꎬ即风速是特殊路

线规划的重要考虑因素ꎮ
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图 ６　 ＭＯＴ 应用场景
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图 ７　 航线规划分区

１) 当风速<５ 节时不考虑风的影响ꎮ 此时ꎬ若直升机

到悬停点距离>３ 海里ꎬ则悬停路径的轴向取为直升机当

前位置直飞到悬停位置的方位ꎻ反之ꎬ则悬停路径的轴向

取为直升机当前航向顺时针旋转 １３５°ꎬ具体规划算法参

考风速>５ 节时区域 １ 的程序进入方式ꎮ
２) 当风速>５ 节时ꎬ分 ３ 种进入方式:区域 １、区域 ２

以及区域 ３ 等 ３ 种程序进入方式ꎮ
程序进入方式下ꎬＭＯＴ 任务执行后ꎬ直升机将开始转

向顺风航段ꎮ 顺风航段的长度根据所需距离(在顺风航

段下降或减速至目标速度和高度所需距离)设计ꎬ目标高

度和速度分别为地面 ９１.４４ ｍ(３００ 英尺)和 ７０ 节地速ꎮ
转入逆风航段后ꎬ保持当前高度和速度直到到达 ＦＤＥＣ
点ꎮ 此后ꎬ直升机以 ６°下滑角从 ７０ 节开始减速、降高并

首先到达 １２.２ ｍ(４０ 英尺)高度 ＬＯＡ 点ꎮ 此后继续减速ꎬ
当减速至 ３０ 节真空速后开始过渡到保持航向和侧倾、保
持零横向速度并最终悬停在指定的悬停位置(ＦＨＰ)上ꎮ

３.３　 飞行计划航路过渡

１) 普通航路过渡

假设飞行计划的 ３ 个连续航路的地平面内坐标分别

为 (ｘＷＰ１
ꎬｙＷＰ１

)、(ｘＷＰ２
ꎬｙＷＰ２

)和( ｘＷＰ３
ꎬｙＷＰ３

)ꎬ如图 ８ 所示ꎬ
若已知直升机转弯半径ꎬ则迹线可由两条直线段和一个圆

弧段构成[１３] ꎬ切点坐标由几何关系计算ꎮ

WP2

WP3

WP1

x

y

C2C2

P2

D2
O2

O2

D3

ψ3ψ2

ψ2

∆

图 ８　 普通航路过渡

２) 含最终航向航路过渡

若直升机的飞行航迹在一个平面上ꎬ则直升机的运动

与 Ｄｕｂｉｎｓ 汽车相似ꎬ本文将直升机模型类似为一个Ｄｕｂｉｎｓ
汽车模型来进行分析[１４] ꎮ

假设飞行计划上距离大于两倍转弯半径的两个连续

航点 Ｐｓ、Ｐｆꎬ运动方向分别 θｓ、θｆꎬ速度分别为 Ｖｓ、Ｖｆꎬ两点

间的最短 Ｄｕｂｉｎｓ 路径由两段圆弧和中间的直线构成ꎮ 则

在平面上存在经过 Ｐｓ、Ｐｆ 点且与 Ｐｓ、Ｐｆ 航向相切的两个圆

Ｏ１、Ｏ′１ 和 Ｏ２、Ｏ′２ꎮ 从 Ｏ１、Ｏ′１ 分别向圆 Ｏ２、Ｏ′２ 做切线ꎬ
可得 ＲＳＲ、ＬＳＲ、ＲＳＬ、ＬＳＬ４ 条切线ꎬ如图 ９ 所示ꎮ ４ 条轨迹长

度最短的一条即为最终的 Ｄｕｂｉｎｓ 路径ꎮ

( )' '1 1 1,O x y

sP
fP

LSR

RSL

LSL

sV

fV

RSR
O'1	 x1 , y1


O1	 x'1 , y'1


O2	 x2, y2


O'2	 x'2, y'2


图 ９　 Ｄｕｂｉｎｓ 曲线路径

求解 Ｄｕｂｉｎｓ 曲线主要是求解两个圆弧的切点ꎮ 由几

何关系可得:
ｘ１ ＝ ｘｓ ＋ Ｒ１ｓｉｎθｓ

ｙ１ ＝ ｙｓ － Ｒ１ｃｏｓθｓ
{ ꎬ　

ｘ２ ＝ ｘｆ ＋ Ｒ２ｓｉｎθｆ

ｙ２ ＝ ｙｆ － Ｒ２ｃｏｓθｆ
{ ꎬ
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ｘ′１ ＝ ｘｓ － Ｒ１ｓｉｎθ
ｙ′１ ＝ ｙｓ － Ｒ１ｃｏｓθ

{ ꎬ　
ｘ′２ ＝ ｘｆ － Ｒ２ｓｉｎθｆ

ｙ′２ ＝ ｙｆ ＋ Ｒ２ｃｏｓθｆ
{ (４)

进一步解算即可求得所有切点坐标并获得最终的

Ｄｕｂｉｎｓ 路线ꎮ

３.４　 飞行计划航路过渡

水平引导利用导航模块的位置数据和水平计划模块

的引导路径产生一个基于以上数据的横滚指令ꎬ使得直升

机沿着设定的航线飞行ꎮ 垂直引导功能则用于控制目标

高度、目标垂直速度和目标速度ꎮ
１) 水平引导

水平(横侧向)制导律根据控制模态不同而分别计

算ꎬ其控制模态划分为航迹控制与航向控制两种ꎬ本文采

用文献[１６]的 Ｌ１ 制导律进行航迹控制ꎮ
２) 垂直引导

垂直引导利用导航模块的垂直数据和垂直计划模块

的引导路径产生一个基于以上数据的垂直指令ꎬ实现飞行

中爬升、巡航和下降之间的转换ꎮ

４　 仿真实验与结果分析

本文设计的飞管显控界面通过 Ｑｔ５.９.２ 进行编写、编
译ꎬ飞控和模型软件用 ＶＳ２０１０ 进行搭建ꎬ各软件均运行

在Ｗｉｎｄｏｗｓ ７ 操作系统的 ＲＴＸ 环境下ꎮ 试验时ꎬ将直升机

起飞地点以及降落地点置于某同一机场ꎬ添加飞行计划ꎬ
并预测水平轨迹 /垂直剖面轨迹ꎬ直升机离地 ６０ ｆｔ 后再自

动接通水平和垂直引导ꎬ使直升机按飞行计划自动飞行ꎮ
途中ꎬ任意时刻执行 ＭＯＴ 特殊任务指令ꎬ验证其飞管

ＭＯＴ 功能性能ꎮ 仿真结果如图 １０－图 １３ 所示ꎮ
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图 １０　 飞行计划航路过渡仿真轨迹
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图 １１　 ＭＯＴ 特殊任务飞行仿真航迹

图 １０ 中ꎬ航路点 ２ 为飞跃点ꎬ航路点 ４ 为最终航向航

路点ꎬ且规定的进入航向为正北方向ꎬ左图 １０(ａ)中紫色

实线和图 １０(ｂ)中蓝色实线为水平飞行计划预测剖面ꎮ

图 １１ 为执行飞管 ＭＯＴ 特殊悬停任务后直升机航行轨迹ꎬ
图 １１(ａ)中紫色实线为预测的 ＭＯＴ 悬停剖面ꎬ红色实线

为直升机真实航行轨迹ꎮ 图 １２、图 １３ 为飞行过程中ꎬ直
升机的引导指令与相应曲线以及各操纵舵面仿真曲线图

(因本刊黑白印刷ꎬ如有疑问可咨询作者)ꎮ
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图 １２　 ＭＯＴ 飞行直升机状态仿真曲线
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图 １３　 ＭＯＴ 飞行直升机控制量仿真曲线

由图 １０－图 １３ 可知ꎬ本文设计的分布式直升机自动

飞行仿真平台的层次清晰ꎬ各模块功能配置合理ꎬ直升机

平台飞行效果优良ꎬ飞行姿态平稳ꎬ纵横向控制动稳态特

性均符合国军标要求ꎬ在飞管水平和垂直引导下直升机航

迹跟踪误差较小ꎬ各项功能和指标均满足要求ꎮ

５　 结语

本文将直升机数学模型、自动飞行控制系统、直升机

飞行管理系统和分布式交互结合起来ꎬ深入研究直升机飞

行管理系统的主要功能ꎬ提出并建立基于分布式交互的直

升机飞行仿真系统和软件环境ꎬ使直升机自动飞行控制平

台层次结构更加清晰明朗ꎬ功能更加完善ꎮ 仿真验证表

明ꎬ分布式平台各个子模块设计和综合仿真环境均满足预
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图 ９　 双头螺柱检测

４　 结语

本文设计了一种一维平面圆形线阵换能器ꎬ并应用于

地脚螺栓等细长杆体的缺陷检测和腐蚀减薄评估ꎮ 与传

统单一超声纵波探头检测方法相比ꎬ该换能器在检测地脚

螺栓方面具有很大的优势ꎬ由于采用沿圆弧线顺次移动阵

列激励对螺栓实施循环电子扫描ꎬ发射的超声纵波能够与

螺栓侧壁形成很好的掠射关系ꎬ可以有效避免螺纹反射回

波的干扰ꎬ信噪比较高ꎬ缺陷回波明显ꎬ缺陷的定量与定位

精度较高ꎬ可以有效实现地脚螺栓等埋地锚杆体系的缺陷

检测ꎮ 该换能器可用于轴销、阀杆及泵轴等细长圆柱体工

件的超声无损检测ꎮ
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