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‘代武装直升机飞控/导航 
系统一体化设计

孙 榮 平 吴 文 海 李 富 荣  

(海军航空技來学院青岛 266041)

摘要下一代武装直升机上为了使单座骂驶在战斗中成为可能就必不可少地对机载飞控与导航 
系统堤出前所未有的要求. 提高自动化程度的同时,确保现代飞机尚达到的可靠性. 本义对这一课®进 
行了研究.
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1 引 言

直至今日,武装直升机还采用双座驾驶,由正副驾驶员共同完成各种战术任务,下一代 

的武装直升机,不配副驾驶,为单座结构,所以要想满足未来战争的需要,势必要最大可能地 

减轻飞行员的工作强度在提高机载飞控与导航系统的自动化程度的同时确保可靠性,使飞 

行员完全从飞机本身的控制中"解脱"出来,进而集中精力去实施各种战术操纵,克敌制胜， 

圆满完成各种战斗任苏«

2 飞控与导航系统的性能要求

对系统设计而言,提高飞控与导航系统的自动化程度的首要问题是如何改善系统的性 

能,提高可第性,让飞行员不必顾忌飞机本身的操纵,大ffi:研究表明:按表 1所列的性能要 

求,设计下一代武装直升机的飞控与导航系统比较合现,存实际意义。

表 1 飞控/导航系统的主要性能要求(ICT)

参 数 精 度 备 注

水平位S 30米

垂直位2
2米 (陆上） 

15米 (海上）

目IT;悬淳

水平速度 0. 5 米/秒

垂直速度 0. 5 米/秒
火a 系统

水平姿态 0. 1度

航 向 0 .5度
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表 1 中速度与航袋的性能要求是棍据火控系统的需要提出的i假设对飞机侧向Ikm内 

运动的,面 积 为 的 目 标 ,用 30mm 口径初速90m/s的航炮,保证50% 击中的慨率而提出 

的。水平与垂直位置的指糖是满足目标悬停的需要提出的,假设待悬停目标(如舰船等)的位 

置误差是50m ,航向误差是0. 5 % 用 3°的FOV (Field—of—View)传感器,搜索3km内目标 

的时间为4s,每次F O V 目糖探测后处理的时间为1. 5 s .至于陆地上2m的垂直位S 精度要 

求 ,是考虑修正与地形有关的误差而提出的。

此外,由于飞行控制与导航系统直接影响着飞行安全,因而对它还提出了严格的可靠性 

要求。要求飞行控制与导航系统完全失效的平均间陽时间为20 000 00011(5乂10-»故障/11), 

部分失效的间陽时间为10 OOOh.

3 结构配置—— 采用多余度飞控/导航一体化形式

为满足上述要求,采用多余度技术是晃高系统可靠性的有效逮径,然而这与航空电子设 

备设计中所希望的减少重ffi降低成本的一fs要求又相矛盾,所以按何种结构形式设计满足 

要求的飞控与导航系统是必须首先深入探i寸的课题。

研究表明,采用一体化设计是飞控与导IE系l it的最佳结构形式.这是由于飞控与导航系 

统都是保证飞行安全的重要系统,对两者的要求一祥,导航系统要用的传感器的余度和 

性能指标同祥满足飞控系统的要求,因此采用飞控/导航一体化设计可不用象以前那祥用两 

套传感器在各自的分系统中做重复的信号处理,以最大限度地实现信息共享,尽可能减少完 

成导航与控制功能所需的处理器总数。所以说,一体化设计与以前的分立式设计的主要区别 

是 ,用多少惯性传感器和有多少独立的处理功能;分立式是一体化设计形式的两倍,因此应- 

当采用一体化设计。

采用一*体化设计后,怎祥优化惯性传感器的配置呢?这要从所设计的系统重ffi、尺寸、功 

耗、成本、M T B F 值等方面综合考虑，研究表明为保证足被的可靠性,惯性传感器应采用"二 

一四"制的结构一用两个传感器模块,每个模块中采用传统的三个正交轴加一个斜交轴结檢 

以保证传感部件具有足够的余度。

系统的余度设计主要考虑是用三通道还是四通道更合适,这同样要从重量、尺寸、成本 

和 M T B F值等方面进行研究。结果表明:三通道和四通道两种形式几乎等效,诸方面看,用 

四通道稍有色。仅就软件设计而言,用三通道进行自检时能使软件大大筒化,较为方便,况 

且与四通道相比,三通道间故障处理时信息遗讯也较筒便,所以用三通道好，

4 典型原理结构

按上述性能要求和一体化结构形式设计的一种飞控/导航系统的原理结构如图1所示. 

它由 3 个 FCMR(Flight Critical Module Racks 飞行关键模块机架)、2 个 FTIMU (Fault — 

Tolerant Inertial Measurement U n it故障容错式惯性测量元件)和各种转换器、天线、接口

FCM R是飞控/导航一体化电子模块,二级外场可更换插件。三个FCM R插件彼此分 

开布局互不影响,并由多余度的机载隔离电源供电,每个插件中都设置了一块电池、保证在
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电源短时断电时正常工作. 三个插件中,两个的结构与—功能完全相同,各自与FT IM U (容错 

式惯性测ffi：组件）组成二个PC (相同的飞控/导航）通道 ;另一结构大致相同的插件,与两 

个 FTIMU组成DC(不同的飞控/导航通道)通道 .
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图 1 模块化飞控/导航系统

DC F C M R 的接口余度处理方法、导航算法和飞行控制律都不同于两PC F C M R 摸块， 

但为完成飞行控制功能,具有相同的硬件结构,所以三个F C M R 通路都同时具有基本的和 

辅 勤 的 飞 行 控 制 功 能 。

这祥的飞控/导航系统的设计,降低了因随机或相同故障所引起的功能先效的可靠性， 

达到了满足预期的安全性与可靠性的双重要求。两个F T I M U是采用先进的徽型激光陀螺 

的捷联式惯性组件,为实现飞控/导航功能提供多种信息,陀螺性能达到0. r/ii。

惯性测ft组件容错的含义是单个故障绝对不能使四个传感器测量轴中多于一+轴的性



能 有 所 降 低，这 意 味 着 每 个 测 量 轴 所 需 的 电 '政和信号处理是独立的,并且为了补偿因传感器  

出错 采用了成对的传感器支持一 t 组 件 。这 祥 势 必 增 加 了 惯 性 测 量 组 件 的 成 本 和 重 量 .但  

为 获 得 容 错 的 目 的 ,与 其 它 结 构 形 式 相 比 ,采 用 这 种 "二 一 四 "制 形 式 确 是 种最 佳 选 择。

除了 FT IM U组件外,为 F C M R棋块还配置了其它信号装置一远距安装的天线或传感 

器,包括GPS天线及前置放大器、R F 多卜勒传感器、悬停传感器、T O W S地形/障碍告警系 

统的天线(Terrain/Obstacle Warning Systerm含雷达表的功能)、大气数据传感器以及全权 

限数字式发动机数控制(FADEC,Fu11 Authority Digital Engine C on tro ls ),这些信号装置 

将根据需要装在机体的特定部位,而其内部器件比较单一,只是为把所感受的信号转換成数 

字形式并根据需要进行补偿解算而已，例如大气数据传感器要输出数字式的静/动压信号， 

并校正已知的测误差 ,至于气压高度或真空速的计算由FC M R组件完成。所以,这些传感 

器是外场可更换部件,需要维护时外场换件，这祥的设计其实是非常合算的,因为它们大都 

是专用器件,故障率也很低。

大气数据传感器、R F 多卜勒速度传感器和全权限数字式发动机数控制经内部1553B 

总线与三个F C M R 模块接口,

每个F C M R 模块中设a 了二个导航用的SCPPC自检处理器对),也完成基本和辅助飞 

控数据的信息处理;设a  了与外部控制手柄、开关控制指令、伺服机构、任务总线和1553B 

总线进行通信的接口。 '

每个F C M R 模块为了准确地估算飞行状态和基准导航状态设S 了各种小模块。PC 

F C M R 摸块中有悬停传感器组件、T O W S 组件;DC F C M R 中有双通道？一码 G P S接收器 

组件，三个F C M R 模块为满足各自导航计算的需要都设a 了三个S C P P模块,用以完成辅 

助导航计算、余度管理和大气数据信息的解算。

所有F C M R 模块中的小模块包括电源块及其它专用接口块都是外场可更换部件。

F C M R 模块的内部结构如图2所示。模块内的S C P P通过高速串行数据总线通信,这写 

串行数据通信形式相比所用的电織数会更少。这种串行接口的频带设计要足以满足相互间 

的数据通信的需要，S C P P与 FC D I和 A D I模决,采用并行通信以筒化接口.与其它部分的 

接口 ,如 T O W S 插件,用串、并行都行,只要根据通信的复杂程度和接口所需的数据传输速 

度而定。F C D I采用双余度1553B总线。一个用在与机载的其它电子设备接口, 一个用在 

F C M R 与内部总线上的远距安装的传感器接口,F C D I还设S 了光纤接收器和发送器,使 

F T I M U与全向光纤总线接口。

飞控/导航一体化系统的"基本功能"是使用时操作S 要小,飞行控制的自动化程度要 

高 ,并S 于对飞机及导航基准状态的估算结果进行导航;"辅助功能"则是对传感器、伺服机 

构和信息处理过程的余度管理,以确保在设备出现故障或战斗中受摸情况下,完成基本功 

能.

飞行控制功能

基本的飞控功能是指对人工控制伺服机构的电气、光纤信号的处理,速率稳定和轴的解 

祸,这些都在两个相同的P C 通道和一^ 不同的D C 通道实现,参与控制的信号由"内回路控 

制律"決定,包括由F T I ^ U提供的关于飞机运动的角速度、线加速度信号、飞行员控制指令 

和增益调节用的大气数据信息;输出控制伺服机构和发动机系统的指令信号,这种内回路控 

制律在毎个F C M R 模块的S C P P中实S L
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辅助飞行控制即"外回路控制律"主要用在自动保持状态以满足最大限度地减轻飞行员 

工作1：的需要.这种"外回路"输入信号是飞行状态的估算结果和飞行员的控制指令,并以滤 

彼指令的形式送给"内回路"。辅助飞行控制在每个F C M R 模块中的另一S C P P中实现。当 

余度管理判断出外回路的S 本数据失效时,就使自动状态降级,改思备用的数据。

导航功能

毎个F C M R 中的第三个S C P P用以完成导航功能,为辅助飞行控制和任务航空电于系 

统提供既精确又可靠的基准信号。PC F C M R 和 DC  F C M R 用了不同的导航传感器和不同 

的卡尔曼滤波器,获得几种不同的解算结果以满足飞行控制可靠性高和机载其它系统对精 

度高的双重要求，

P C 通道的导航功能一每个P C 通道进行双份导航解算。其一是基于飞机运动的惯性信 

息辅助以相关的多卜勒传感器和悬停传感器信息进行的组合导航计算;另一个是把多卜勒 

輯助导航解算结果,与由D C 通道送给的G P S驻准数据,以及机载其它系统所提供的位置 

修正数据,用同一^ 导航用的S C P P中的另一滤波器进行缘合解算而获得的,这种方法能保 

证G P S失效时P C 通道也具有合适的导航计算精度,而当G P S正常工作时又达到G P S导 

航的精度。

多卜勒辅助的惯性导航计算结果用以为完成辅助飞控功能提供速度与姿态信息,这些 

信息是在卡尔曼滤波器中,把 R F 多卜勒或悬停传感器所测ffl的、与惯性测量的飞机运动速 

度综合解算后获得的,滤 波 器 估 算 几 个 较 大 的 测 (如陀螺漂移),并在飞行中反馈用以 

修正P C通道的惯性测误差。这样的修正会使导航鮮算对线性建模的假设不那么敏感。当 

悬停传感器需用于长时间悬停时,则它将用于替代R F 多卜勒速度信息》这种经修正后的惯 

性测a 的精度将足以满足悬停的需要。

卡尔曼滤波器解算的周期是0. 1秒 aOH z),时间足够短了, 因为大多导航误差的分布 

周期为84分钟或者更长。卡尔曼滤波器的杖；S 变;a 包括以下参数=水平位置(2)、水平速度 

(2)、姿态(3)、陀螺漂移(3)、加速度计漂移(2〉.多卜勒漂移(1)、多卜勒因子(1)和多卜勒对 

准(1)等变f i：。垂直通道利用气压高度表的计信息增加阻尼调节作用。 '

D C 通道的导航功能一D C 通道从二个F T 1 M U模块中的任一模块获得惯导信息。根据 

所用的F T 1 M U传感器出现故障的情形,选择一组惯性测ffi信息去计算导航参数。倘若每个 

传感器均未出现故障,则 D C 通道就选用F T I M U 中任意的三正交的传感器信息。唯有DC 

通道能在某个轴的传感器出现故障后重新补充測S 信息,P C通道则做不到。D C 通道中的 

导航S C P P模块根据所选的愤导信息进行GPS/惯导组合解算。

： D C 通道中卡尔曼滤波方法与P C 通道类似,不同之处是多了两个用于计算水平风速/ 

风向的状态变ffi：。滤波器要估算G P S 位g 、真空速,以及其它系统的定位结果(不论是 

P L R S 定位报告系统、航路点更新或地形修正值)。由于D C 通道滤波器估算的惯性测 

差要反馈修正惯导测这些误差信息在每次飞行后要存由于每次飞行中不必完全 

重新建立长时间的惯性测差 ,所以存C 的误差信息将能用以改善惯性测:f t元件的总体 

性能，

余度管理

余S 管理中设1 ； 了几种故障检测与故障隔离界面•第一级是传感器界面,用以检查传感 

器信息的有效性;第二界面是导航功能的输出口;第三界面是辅助飞控功能的输出口;第四
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界面是基本的飞控功能输出口。

第一界面是通过基本的比较检测去检查、判断传感器故障、目的是确保之后解算用的是 

正确的传感器信息。第二到第四界面级是用来检测和隔离那些因第一界面检测中未曾发现 

或隔离的小部分故障。这四级余度管理也检测信号处理中的故障情况,进而确保飞控/导航 

系统所输出的信号极其可信,无可置疑。

为完成导航功能所进行的余度管理的目标是确信飞行控制可获得一种汲其可信的飞行 

状态信息,而给机载其它电子系统的信号精度可能更高,但可靠住稍低。

传感器故障检测与隔离一检查传感器故障检测与陽离工作分三个方面:惯性测：1 ^ 件， 

两远距安装的传感器和GPS设备。

惯性测量的故障检测与隔离,用的是GLRT (广义相似率)技术。采用由传感器线性组 

合而成的奇偶校验方程,当其结果为零则说明未出现传感故障;当^疼奇偶校验矢量的方向 

就指出了是哪个传感器出现故障,影响飞控或导航的故障可用这种方法进行检测和隔离。

飞控/导航系统成对配置了几种传感器,如大气数据传感器、R F 多卜勒和悬停传感器。 

这些传感器用比较监控的方法简便地查出第一次有故障的传感器,进而借助故障所在机件 

的自检功能,以及与其它设备所提供的同一信号相比较的方法。隔离故障,但是有少部分故 

障第一次隔萬不掉,因此必须使这少部分的比例足够地小,以免影响整个系统满足所定的可 

靠性要求。第二次故障只能靠自检和与其它同类信号的比较,加以检测》受重量尺寸的限制’ 

系统中只设置了一*  G P S接收器,因而也只能用这种方法检测。

导航余度管理一需要检测传感器故障检测与隔离中少部分未曾查出的故障。

控/导航系统用上述故障检测与隔离的方法 ,在两个多卜勒/惯导 /G P S组合导航和一个 

GPS辅助导航所解算的,共计三个导航结果中,选一个可信的结果迭给任务航空电子系统， 

以便这些系统除了做筒单的是否有效的检查外,不用对三种导航计算结果进行任何余度菅 

理。

飞行控制功能用的导航解算是把二个多卜勒辅助和一个GPS辅助所解算的导航信息 

进行比较后确定的。如果三个解算结系相互比较的差值在所设定的范围内,则用三种解算结 

果的平均值,倘若在指定时间周期内某个结果超差了则被定为无效。倘若上述故障检测与隔 

离中发现某辅助传感器有故障则为飞行控制进行的解算结果不进行辅助修正计算。

飞行控制的余度管理一飞控余度管理的目标就是确认系统为飞行控制界面和其它相关 

系统所提供的信号的正确性,采用两级余度管理界面去保传感器、数据处理器和输入/ 

输出接口等方面的故障的检测与隔离。

第一个界面设在SCPP块的输入端。三个通道相互交換输入信息后,用比较的方法确定 

是否出错,倘若出错就隔离有故障的输入信息。一但确认输入有效后就选用一套为完成飞行 

控制功能所用的传感器。SCPP.中两个处理器都算出飞控输出信息后,处理器间就相互^  

结果 ;并且两个处理器的解算结果完全一致后才输出给伺服机构等装置。

第二界面放在每个通道输出端。输出接口的故障状态,在通道中,用圆周扫描测试方法 

和在线监控器进行自检。伺服机构的故障状态也是由飞控/导航系统检测。每个通道接收对 

伺服机构的监控信息并与其它通道进行信息交换后判定伺服机构的故障状况,进而采取适 

当的校正措施;譬如重新配置伺服机构的输出信号,以"避开"有故障的伺服机构。
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CCDL.

'模块化飞控/导航系统是用先进的技术新颖设计思想设计的一体化系统,为的是满足下 

一代武装直升机的需要。这种方法设计的系统,自动化程度高到能保证在战斗环境下使飞机 

具有单座驾驶的操纵性。采用先进技术把飞行控制与导航紧密结合使之以最小的成本设计 

出重量轻,尺寸又非常之小的系统。系统的飞行控制律、导航算法和余度管理方法使得设 

计的系统能最大限度地使用传感器及其处理信息,以最少的硬件满足高可靠性的要求。这种 

系统还具有"可塑性",做必要的修改能满足所预期的需要.
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Design of Modular FLC/NAV System for Next 

Generation of Army Helicoper

Shun Rongping Wu Wenhai LiFuroug

Abstract Unprecendentcd demando will be placed on the flight contral and navigation equipment 

of the next generation of Army helicopters to enable single crewmember aperability in tactical environ

ments- Thers demands require a degree of automation* assurance of a leuel of pilot confidence nat yet 

achieved on present 一-generation vehicles. A topic on there requirements and resulting achitecture will be 

discussed-

Key words Flight control Navigation Modular
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F A A 确定 L A A S系统的结构

F A A 近期做出决定,在下世纪初使用G P S本地增强系统(LAAS)替代1LS系统,该系 

统能够明显改善G P S的精度、可用性和完善性。据 F A A 的计划负责人称，在 L A A S 的结构 

确定后, F A A已经和制造商和用户共同工作，以寻求更广泛的支持。美国还计划将这一 

L A A S结构提交ICAO ,推荐作为全球徐准。

为确定L A A S 的结构, F A A做了大fi工作,使之能与现用的一些系统四配,如已获准 

的用于特I类着陆的差分GPS'系统。同祥,D 0 - n 7 V H F 数据链也将用于由地面站向飞机 

传送G P S校正信号。

F A A 选定的L A A S 结构是以更加精确的载渡相位跟踪接牧机为基础的,并使用地基 

伪卫星作为辅助,但同时还希望能采用低成本的窄相关码跟踪接收机技术。伪卫星则是一个 

安装在地面的小型发射机,它能够广播类G P S信号,为进场飞机提供更情确的位置线。该计 

划的全部细节已在上个月提交R T C A  (航空无线电技术委员会〉，以便进行技术评估和验 

收。

F A A 计划签订一项原型L A A S地面站合同。要求在1998年交付,并于 2001年在几个 

机场安装原型21类系统,运行使用评估。这些计划还要求在2005〜 2010年间逐步替代ILS 

地面站《

F A A 非常重视LA  A S 地面站的完成情况,这将促使r 商按技术规范进行生产,以便能 

使部分机场首先购买和安装。

当前 ,F A A 的 G PS计划办公室正在加紧工作,要在 1998年制定出地面站和最低性能 

标淮文件。而且在抹准文件制定后1S个月 ,才有可能使L A A S应用于机场上,因此第一个 

L A A S系统最快也要到2001年才能投入使用。 （吴 饶 进 供 稿 ）


