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[ 摘要 ]   针对导弹正常制导过程中导引头跟踪点

突变的情况，理论分析了导引头跟踪点突变对导弹过载

指令的影响；对于不同的弹体动力学模型，仿真分析了

跟踪点突变对制导系统精度的影响，并分析影响制导系

统精度的主要相关因素；最后，探讨了跟踪点突变影响

抑制方法。仿真分析表明，文中所述的方法能够有效抑

制导引头跟踪点突变对制导精度的影响。 
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[ABSTRACT]   A height maintenance system based 
on engineering application is designed for the specificity of 
flight control to coaxial unmanned helicopter, whose low-
height signal generation circuit can make system switch 
easily between two height parameters, and two kinds of 
switching height can reduce frequent switching because of 
aerodynamic interference or change of terrain height. In-
tegral of height difference and velocity difference is added 
to height control law for reducing helicopter fluctuation 
and making helicopter stable more quickly in given height. 
In addition heading compensation is considered for lower-
ing influence of course control on lift of coaxial unmanned 
helicopter. At the same time system will limit lifting speed 
during automatically lifting or falling-off, which can en-
sure that helicopter will not go into vortex state. Further-
more, circuit following pitch in system may reduce the 
impact of flight control mode switching. It is proved that 
the effect of height maintenance is good for one unmanned 
helicopter by flying test.
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无人直升机不需要跑道，机场适应性较强，在飞行中

机动灵活，生存力较强 [1]。其飞行能力是其他一些飞行

器不具备的，它可以执行许多有人驾驶直升机无法完成

的任务，既能作为实时情报采集、监视、侦察、通信中继、

目标截获及战场管理等军事应用的平台，又可用于民用

的电力巡线与架线、地图测绘、交通监控、森林防火、地震

灾情探测等事务。因此，国内外近些年都加快了无人直

升机的发展速度。

无人驾驶直升机的性能在很大程度上取决于它的飞

行控制系统设计，这些性能包括各种飞行性能（起飞着陆

性能、作业飞行性能）、飞行安全可靠性、飞行可监控性、

系统可操纵性和可维护性，以及人机接口任务设置的友

好性等 [2]。从无人直升机执行的任务来看，将其保持在

给定高度上飞行是非常必要的。因此，用于无人直升机

的飞行控制系统一般具有高度保持通道，用于控制、稳定

直升机的飞行高度。

本文在常规直升机 [3] 与其他飞行器飞行高度控制稳

定方法 [4-6] 的基础上，针对共轴式无人直升机高度控制

稳定的特殊性，设计了一种共轴式无人直升机的高度保

持系统，它使该共轴式无人直升机在自主稳高模态飞行

时能自动到达并稳定在给定的飞行高度，系统设计中考

虑了多方面因素：（1）设计了低高度信号产生电路，它使

系统可以在无线电高度参数和气压高度参数之间根据需

要自动进行切换，并将切换高度设置成两个，可以减少由

于气动干扰或地形高低的变化所引起的系统在两种高度

参数之间的频繁切换。同时，当无线电高度表损坏时可

以自动切换到采用气压高度参数。（2）在控制规律中计

入了高度差、速度差的积分环节，可以减少直升机在给定

高度上下的波动，使直升机能更快地稳定在给定的飞行

高度。（3）在控制规律中计入了“航向补偿”，可以减小

航向操纵对共轴式直升机升力的影响。（4）在自动升降

过程中加入了限幅，可以自动限制升降速度，保证直升机

不进入涡环状态。（5）设计了总距跟踪电路，可以减小

飞行控制模态切换对系统的冲击。综合的设计考虑使该

共轴式无人直升机在飞行试验中的高度保持效果良好。

1  系统框架与配置

1.1  系统框架

该系统的框架结构及原理如图 1 所示。

该系统由无线电高度计、大气数据机、设计的稳高线

路板和总距舵机 4 大部分组成。它们之间的位置连接关
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系为：设计的稳高线路板安装在自动驾驶仪盒子中，自动

驾驶仪盒子、无线电高度计和大气数据计算机安装在直

升机的设备架上，总距舵机安装在直升机传动系统的舵

机架上，无线电高度计和大气数据计算机的输出端分别

通过电缆连接到设计的稳高线路板的输入端，而设计的

稳高线路板的输出端则通过电缆连接到总距舵机的输入

端。

1.2  系统配置

该系统采用 BG-T 小型无线电高度计实现低高度测

量，它所测数据为无线电高度和升降速度，其输出为 0~ 

12V 的高度模拟电压和 -10~+10V 的速度模拟电压，测高

范围为 0~300m，升降速度测量范围为 -10~+10m/s。该高

度计采用调频连续波、固定差频、闭环自动跟踪体制（图

2）。

压控振荡器（VCO）产生的调频连续波，经发射天线

发射至地面，再反射回接收天线。在线性锯齿波信号调

制情况下，发射信号的调制周期 T 可表示为：

              T = ∆F
fb
τ = ∆F

fb
(Ti + 2H/C)，�   （1）

式 中，ΔF 为 发 射 信 号 的 调 制 宽 度（频 偏），ΔF = 

120.96MHz ； fb 为发 ／ 收 信 号 混 频 后 的 差 拍 频 率，

fb=25kHz；τ = (Ti + 2H/C)T = ∆F
fb
τ = ∆F

fb
(Ti + 2H/C)，为发／收信号的延迟时间，由

设备安装延时 T i 和飞行高度的延时 2H /C 决定；T i为设

备安装延时，取决于直升机在零高度收发机连接天线的

电缆，安装后为固定值；H 为飞行高度；C 为电磁波在空

气中的传播速度。

由式（1）可知，通过测量调制周期，便可获得与之成

比例的飞行高度信息：

                           H = C fb

2∆F (T − Ti)。�  （2）

采 用 XSC-13B 小 型 大 气 数 据 计 算 机（如 图 3 所

示），所测数据为气压高度和气压升降速度，其输出为

-0.667~+10V 的气压高度模拟电压和 -10~+10V 的升降

速度模拟电压，测高范围为 -400~6000m，升降速度测量

范围为 -10~+10m/s。

该大气机受到来自 GKY-26 空速管的大气静压 P s

和全压 P t，大气机中的硅谐振型压力传感器输出与静压

和全压成比例的频率信号，经 F/D 变换器，送入微处理

器。此外，压力传感器还输出温度模拟信号，经 A/D 变

换器也送入微处理器，以对压力数据进行温度修正。同

时，大气机还接收来自外部总温传感器输出的大气总温

信号，其经 A/D 变换器也送入微处理器。以上压力和温

度数据在微处理器中按照大气参数方程进行有关大气参

数，即气压高度、真空速和升降速度的实时解算与输出。

设计的稳高线路板是该系统的关键技术部分，它安

装在自动驾驶仪盒子当中，输入端采集无线电高度计或

大气数据计算机传输过来的高度与升降速度数据，输出

端则将最终得到的总距控制量传送到总距舵机。该线路

板采用模拟电路设计，包含 4 项功能电路：（1）低高度信

号产生电路；（2）数据采集与融合电路；（3）自主稳高控

制规律计算电路；（4）总距跟踪与综合电路。其中，数据

采集与融合电路实现、自主稳高控制规律计算电路实现

以及一些综合电路实现都是现有许多集成电路研究中常

见的 [7-10]，所以后面只对该系统稳高线路板的几个关键

性技术及两个关键电路实现进行详细介绍。

总距舵机采用 70LCX-1 稀土永磁式直流力矩测速

机组，并加入相应的舵机驱动控制电路组装而成。它的
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功能是通过自动倾斜器带动变距拉杆改变旋翼的桨距，

从而改变旋翼的拉力，以达到稳定直升机飞行高度的目

的。

2  系统工作原理

2.1  自主稳高系统的控制流程

系统采集无线电高度计与大气数据机输出的高度与

升降速度参数，以及地面控制站发出的给定飞行高度，由

低高度信号进行判断，是用无线电高度参数，还是用气压

高度参数；按设计的自主稳高控制规律，将采集到的高

度、升降速度与给定飞行高度代入进行计算，得到自主稳

高的控制电压 V z。当直升机进入自主稳高飞行模态，V z

加上航向补偿即为总距舵机的控制量 δH，以该控制量驱

动总距舵机可以改变旋翼的桨距，从而改变旋翼的拉力，

最终达到稳定直升机飞行高度的目的。

2.2  自主稳高控制模态与遥控模态的切换

自主稳高向遥控模态切换：观察地面遥测的总距对

表值，当遥控电压与自主稳高控制电压基本相等时，可操

纵总距操纵杆进行切换。

遥控向自主稳高模态切换：自主稳高控制电压通过

“总距跟踪电路”始终跟随遥控电压，故只要直升机接收

到地面控制站发出的“自主稳高 / 遥控模态切换”指令，

即可很平稳地切换到自主稳高模态，继而控制直升机自

动到达并稳定在给定高度上飞行。

3  系统关键技术

3.1  低高度信号产生及两种高度参数之间的切换

无线电高度参数与气压高度参数间的切换，由设计

的低高度信号产生电路采集直升机的无线电高度参数来

控制。低高度信号产生电路原理图如图 4 所示。

该电路由由两个运算放大器 U1、U2，7 个固定电阻

R1、R2、R3、R4、R5、R6、R7 和 3 个二极管 D1、D2、D3 组成。

电路连接方式为：D1、R7 并联后与 U1 的反相端连接，U1

的输出端与反相端之间接入电阻 R6 组成反相加法运算

电路。D2、R1 并联后与 U2 的反相端连接，U2 的输出经电

阻 R4 接到 U2 的同向端，电阻 R3 接在 U2 的同相端和地

之间，电阻 R2 接在 U2 的同相端和 +12V 之间，U2 的输出

端经 D3 输出低高度信号，电阻 R5 接在输出的低高度信

号与地之间，用于拉高输出电压。

当 U2 的反向端（无线电高度参数由 GD 端经 R1 输

入）电压小于同向端电压时，输出端电压为正饱和电压

E +，DGDXH 端输出的低高度信号为高电平，稳高系统使

用无线电高度参数。反之，输出端电压为负饱和电压 E-，

DGDXH 端输出的低高度信号为低电平，稳高系统使用气

压高度参数。

开始直升机高度较低，U2 的输出端输出 E +，此时 U2

的同向端电压较大：  

                V+max = （12/R2 + E+/R4）R  ，� （3）

式中，R 是图 4 中 R2、R3、R4 的并联电阻。当直升机高度

高于切换高度时，U2 的输出端输出 E -，此时因 E - 是负电

压，所以 U2 的同向端电压较小：

                V+min = （12/R2 + E- /R4）R  。� （4）

选定合适的电阻阻值，就可使：V +max = 11V（对应高

度为 H2 =275m 时经由 GD 端输入的电压）；V+min = 8V （对

应高度为 H1 =200m 时经由 GD 端输入的电压）。

如 果 无 线 电 高 度 计 出 故 障，则 GDBSH 端 电 压

为 -15V（平时为零），U1 会输出 E +，大于 V +max，此时，

DGDXH 端输出的低高度信号为低电平，稳高系统就使用

气压高度参数。

设定直升机飞行中高度参数选择的两个切换高度为

H1 ＜H2，则直升机高度低于H1 时，低高度信号为高电平，

系统使用无线电高度参数；高于 H2 时，低高度信号为低

电平，系统使用气压高度参数。

直升机在 H1~H2 之间使用何种高度参数稳高，与此

前直升机的高度状态有关。当直升机由低于 H1 处上升

时，要超过 H2，系统才会转用气压高度参数；从超过 H2

处下降时，要低于 H1，系统才会转用无线电高度参数。

这样，因为直升机升降速度的限制，即使发生较大的气动

干扰或地形高低的变化，直升机在无线电高度参数和气

压高度参数间的切换周期也会超过 30s，避免了频繁切换

的问题。

3.2  稳高控制规律计入航向补偿

由式（5）~（7）可见，该系统的稳高控制规律中考虑

了“航向补偿”，这样可以减小航向操纵对共轴式直升机

升力的影响。另外，还计入了高度差、速度差的积分环节，
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U1 的反向端相接，U1 的输出端经过电容 C 接到 U1 的反

向端，U1 的输出端经串联后的 R1 和 R2 接到 VH 端，U1 的

输出端经电阻 R3 接到 U2 的反向端，U2 的输出端与反相

端之间接入电阻 R4 组成反相加法运算电路，U2 的输出

端与继电器 J2 的 Y 相接，继电器 J2 的 X 接到 V H 端，继

电器 J1 的 O 接到 δH 端。

图 5 中： R2 / R1 =R3 /R4，T1 =R2C。J1 和 J2 是一个继

电器的两个转换触点，O -X 接通时，系统处于遥控模态，

遥控电压经 O -X 去控制 δH，此时，U2 O 的输出电压：Vo 

=VH/（1+T1 S）；在遥控电压VH 变化的时间常数大于T1 时，

有 Vo ≈ VH。

O-Y 接通时，系统处于自主稳高模态，自主稳定高度

的控制电压经 O -Y 去控制总距舵机控制量，驱动总距舵

机使得直升机稳定在给定高度。

4  结论

该系统设计考虑了多方面的因素，加入了低高度信

号产生电路，使系统可以在无线电高度参数和气压高度

参数间根据需要自动切换，并将切换高度设置成两个，减

少了由于气动干扰或地形高低的变化所造成的系统在两

种高度参数间的频繁切换。同时，当无线电高度计损坏

时可以自动转换到使用气压高度参数，并在控制规律中

计入了高度差、速度差的积分环节，减少了直升机在给定

高度上下的波动，使其能更快地稳定在给定的飞行高度。

考虑到航向操纵对共轴式直升机升力的影响很大，对稳

高系统进行了“航向补偿”。另外在自动升降过程中加

入了限幅，可以自动限制升降速度，保证直升机不进入涡

环状态。系统中还设计了总距跟踪电路，可以减小控制

模态切换对系统的冲击。

多次飞行试验的实践证明：该系统对共轴式无人直

升机飞行高度的保持有很好的控制效果，能满足实际工

程要求。

可以减少直升机在给定高度上下的波动，使直升机能更

快地稳定在给定的飞行高度。 

遥控工作模态时，控制规律为

                       δH = KHVH + KHY
δy1    ，� （5）

自主稳高控制模态时，在低高度时控制规律为
δH = [(T1S + 1)/T2S ](K∆∆HR − HRV) + Kωy1δy1   ，� （6）

在高高度时控制规律为
δH = [(T1S + 1)/T2S ](K∆∆HB − HBV) + Kωy1δy1  ，� （7）

其中，δH 为总距舵机控制量；δy1 为航向舵机控制量；VH

为总距遥控值；KH 为总距遥控值的传动系数；KHy 为总距

对航向的补偿系数；KΔ 为高度差与升降速度的比例系数；

Kωy1 为偏航角速度传动系数 1 ；ΔHR 为相对给定高度的

无线电高度差（H Rg-H R）；H R 为无线电高度表提供的高

度（无线电高度）；H Rg 为给定相对高度；H RV 为无线电高

度表提供的升降速度（无线电升降速度）；ΔHB 为相对给

定高度的气压高度差（H Bg-H B）；H B 为大气数据计算机

提供的高度（气压高度）；H Bg 为给定气压高度；H BV 为大

气数据计算机提供的升降速度（气压升降速度）。

3.3  最大升降速度限制与高度调节

计算总距舵机控制量时，需对高度差进行限幅，上升

时高度差的最大限幅值是165m，对应6.6m/s的上升速度。

当高度差超过 165m 时，如果上升速度大于 6.6m/s，则总

距舵机控制量的变化将使总距减小，上升速度减慢；如果

上升速度小于 6.6m/s，则总距舵机控制量的变化将使总

距增大，上升速度加快。也就是说，当高度差超过 165m

时，系统将使直升机的上升速度稳定在 6.6m/s。

直升机下降时，最大限幅值为 75m，对应的最大下降

速度为 3m/s。

如果高度差小于 165m，则相应的上升速度的稳定值

也变小，当高度差为零时，如果升降速度大于零，则总距

舵机控制量的变化将使总距减小，使上升速度减小；如果

升降速度小于零，则总距舵机控制量的变化将使总距增

大，使上升速度增大。总之，当高差为零时，系统也将使

升降速度为零。通过这样的调节，达到使直升机的飞行

高度稳定在给定值附近的目的。

3.4  总距跟踪电路

高度保持系统从遥控模态切换到自主稳高模态时，

为了减小切换对系统的冲击，在切换的瞬间，要求稳定高

度通道经由 U2 输出端输出的电压应等于遥控电压给出

的总距舵机控制量，因此设置了原理如图 5 所示的总距

跟踪电路。

该电路由两个运算放大器 U1、U2，5 个固定电阻 R、

R1、R2、R3、R4、1 个电容 C 和两个继电器 J1、J2 组成。电

路连接方式为：继电器 J1 的 X 经过电阻 R1 接到 V H 端，

继电器 J1 的 Y 经过电阻 R 接到 V Z 端，继电器 J1 的 O 与
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图5  总距跟踪电路原理图

Fig.5  Circuit principle schematics of total distance tracking 

� （下转第 78 页）

δH



78 航空制造技术·2015 年第 16 期

学术论文 RESEARCH

EBOM，包括工序、产品和资源。工序为空时，设计者可

以根据实际的装配方法对工序进行添加和修改，为工序

添加零件、设备、工装、图纸、动画等，设计界面如图 5 所

示。

（2）装配工艺作业指导界面。

设计工作完成之后，将生成完整的 PBOM，见图 6

界面左侧生成的三维工艺树。操作者可以根据需要点

击相应的工序、零件或资源查看所需要的信息，并且可

以点击查看 CAD 图纸信息，观看多媒体的装配动画，在

指导下完成装配工作。

4  结论

文中介绍了一个交互式三维工艺装配作业指导软

件，展示了软件的 3 个模块：产品信息处理模块、三维装

配工艺规划设计模块和三维装配工艺指导模块，并描述

了工作流程。主要介绍了装配工艺数据模型信息，以及

中间交换传输格式 XML 的应用，并描述了基于 XML 的

装配工艺数据的组织。本软件是根据项目实际需求开

发的，针对特定产品的装配生产，在应用方面尚需要进

一步的完善。

总体来说，交互式三维装配作业指导软件能够代替

装配中使用的二维图样和纸质工艺资料，可以比较直观

有效地在现场指导工人进行装配操作，对提高装配效率

有重要的意义。
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Fig.3  Description structure of assembly process information 

based on XML

图4  装配工艺数据信息的XML描述格式 

Fig.4  Description format of assembly process data information

based on XML

图5  装配工艺设计界面

Fig.5  Interface of assembly process design

图6  装配工艺作业指导界面

Fig.6  Interface of assembly process guidance
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