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基于姿态随动技术的直升机低高度测量

马亚平，刘　鹏，谷士鹏
（中国飞行试验研究院，西安　７１００８９）

摘要：在飞行试验中悬停性能是直升机性能的重要试飞科目；该科目科研试飞鉴定要求有大量的样本数据 （海拔、温度、重

量、构形的组合）以获取比较准确的试验结论；其中，离地高度是悬停科目试飞与小速度科目试飞中的关键参数；直升机的低高

度信息通常由气压式高度传感器、无线电高度表获取；由于受到地面效应、姿态、风速风向等诸多因素的干扰，从而无法保证高

精度和可靠性；激光测距逐渐成为一种先进的测量手段应用于直升机低高度测量中；但是在具体实施过程中由于直升机机动飞行

姿态变化导致激光高度测量的误差增大与失效；通过机载姿态跟随技术研究不仅克服了直升机机动状态下姿态变化引起的低高度

测量误差与失效，而且可由机载综合采集系统将低高度数据融合，实时发送给地面站遥测接收与存储，可以极大扩充数据样本，

从而获取比较准确的试验结论。
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０　引言

离地高度是直升机悬停科目试飞与小速度科目试飞中

的关键参数。直升机的高度信息通常由气压式高度传感器

和无线电高度表获取。由于直升机地面效应，使得气压式

高度测量的测量误差会因高度的降低而增大［１］。加速度计

能反映高度方向的速度变化，短时间内通过对加速度两次

积分可得到高度信息，但长时间误差会积累。无线电高度

测量主要用于直升机低高度时的高度信息测量。由于其自

身的原因，易受周围电磁环境和飞机姿态、风速、风向等

诸多因此的干扰，从而无法进一步提高精度和可靠性［２］。

因此，直升机低高度精准测量是一个困扰直升机试飞研究

的技术难题。

随着激光技术的发展，激光测距逐渐成为一种先进的

测量手段，并开始应用于直升机低高度测量中。但是在具

体实施过程中由于直升机机动中飞行姿态变化剧烈，经常

导致激光接收装置无法接收到反射回来的激光信号而导致

数据失效。通过机载姿态跟随技术研究，可以克服克服直

升机机动状态下姿态变化引起的激光测量误差与失效，而

且可由机载综合采集系统将低高度数据融合，实现低高度

数据的遥测接收、存储和监控［３］。从而实现在每一科研架

次中的起飞和降落的时候完成若干高度的悬停飞行，可以

极大扩充数据样本，从而获取比较准确的试验结论。

１　低高度测量的特点与关键技术指标

直升机激光测高是一种激光测距技术，是指利用机载

的激光测高仪对地面目标进行高度测量，高度数据结合载

体的姿态信息 （由惯性测量系统ＩＭＵ 获取），经事后地面

数据处理后可以得到较为准确的低高度数据［４］。因此直升

机激光测高已在国内外的飞行试验中得到了广泛的应用［５］。

通常激光测高装置一般采用固定安装底座，在激光测高

工作状态下受直升机姿态的限制，当直升机的俯仰角和横滚

角超过５ｏ时激光接收器因无法接收到激光反射信号而报故

障，影响了激光测高的有效性和精度。随着直升机悬停性能
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和小速度机动飞行试飞科目的重要性日益受到重视，常用的

激光测高装置已不能满足日益增长的试飞测试需求［６］。

研究姿态跟随激光测高技术，通过随动控制算法实时

调整激光测距仪发射器和接收器的对地角度，确保激光装

置始终铅垂向地，消除直升机姿态限制，从而实现直升机

机动试飞情况下低高度的高精度测量。

主要技术指标：

１）姿态跟踪范围：

横滚角－３０～３０°；

俯仰角－３０～３０°。

２）姿态跟踪精度：

横滚角 ＜１．５°；

俯仰角 ＜１．５°。

３）跟踪速度与角加速度范围：

Ｘ轴向，横滚，最大转速１５°／ｓ，最大加速度３０°／ｓ２；

Ｙ轴向，俯仰，最大转速１５°／ｓ，最大加速度３０°／ｓ２。

４）测高范围：０．５～３００ｍ；

测量精度：＜２ｃｍ；

响应速度：≯０．２ｓ。

２　基于姿态随动的低高度测量系统设计

２１　设计原则

依据直升机低高度测试要求，充分考虑直升机试飞特

点前提下设计满足试飞需求的测试方案。该设计方案是基

于增加相对飞机载体的姿态随动系统平台，通过随动电机

使激光发射器和接收器的安装平台可跟随直升机姿态进行

实时调整，确保激光装置始终铅垂向地，从而实现直升机

机动试飞状态下低高度的高精度测量。

本项目研究内容的总体框架如图１所示。

图１　姿态随动激光测高系统结构框图

各系统组成部分功能如下：

１）航姿参考系统：用于测量飞机的运动姿态，提供随

动平台控制的输入数据。可抽引机载陀螺信号 （横滚角和

俯仰角）或加装ＩＭＵ作为航姿参考系统。

２）控制器：通过接收航姿参考系统的角度和角速度信

号，结合平台编码器的反馈信息，利用ＰＩＤ算法对二自由度

平台两路电机进行控制，使激光测距仪始终保持垂直向地。

３）二自由度随动平台：用于安装激光测距单元，可利

用电机使该平台在横滚和俯仰两方向上转动，调整其对地

指向。

４）平台编码器：实时测量出随动平台的横滚和俯仰的

相对角度信息，提供给控制器。

２２　直升机姿态跟随控制算法研究

姿态输出信号作为基准输入中央控制器，由控制器解

析出俯仰角及横滚角信号，然后将所需的运动量分别送达

两轴电机的驱动电路，驱动电机工作，从而带动二自由度

平台达到铅垂向地的状态［７］。二自由度平台的每个运动轴

向上分别装有绝对值编码器，可反映平台的实时运动状态，

为控制器提供负反馈，修正控制角度。在二自由度平台达

到预定测量位置后，控制器读取激光测距仪的测量信号，

并将该数据以ＲＳ４２２总线形式输出。控制系统的结构框图

如图２所示。

图２　控制系统框图

控制系统工作时对接收到来自ＩＭＵ的ＲＳ２３２信号进行

解析，得到飞行姿态信息，然后生成运动平台转动所需的

信息来控制运动平台与飞机的飞行姿态保持相反的运动，

使得激光测高仪发出的测量激光始终保持与地面垂直来实

现高度的精确测量。最终将测量到的高度信息将以ＲＳ４２２

信号形式通过ＦＴＩ信号接口传递给机上测量记录系统
［８］。

伺服系统可由直流电机、控制器、减速器及位置编码

器组成 （见图３），滚转和俯仰采取一样的结构。对于滚转

和俯仰轴稳定能力的技术要求一致，考虑到俯仰为外回路，

转动惯量等变量远大于滚转的内回路，系统按俯仰通道的

最大需求进行选择。

图３　伺服系统结构框图

伺服电机安装有位置和速度传感器，姿态伺服系统的

仿真结构如图４所示。本项目采用姿态＋测速反馈方式，

数字舵机 （含减速机构）及测速反馈相对固定，通过选择

合适的ＫＰ、ＫＩ、ＫＤ增益，保证直升机机载激光高度测量

的良好跟踪性能。姿态跟踪系统响应从零开始到达稳态的

时间约为０．２４ｓ，无静态误差。系统具有较高的响应速度，

具有远大于跟踪１５°／ｓ角速率变化的能力，从研究上能够满

足１．５°跟踪精度和５ｓ稳定时间的要求
［９］。

２３　姿态随动运动平台结构研究

运动平台用于安装激光测距单元，为了抵消直升机姿态

变化对平台的影响，平台应在横滚和俯仰两个轴向上分别转
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图４　姿态伺服系统仿真结构图与单位阶跃响应

动。建立平台的坐标系时应与飞机的坐标系保持一致，俯仰

轴应平行于机轴方向，横滚轴应在水平面内与俯仰轴保持垂

直［１０］。姿态跟踪范围为横滚－３０～＋３０°、俯仰－３０～＋３０°。

两方向随动平台的运动机构及转动时对空间的要求决

定其无法直接在直升机上安装，为此研究专用安装支架。

通过加装航姿参考系统作为辅助数据，可减轻转动平台重

量［１１］。平台分为横滚台和俯仰台，每个轴向分别通过一个

步进电机及其配套的减速装置控制，转动轴上安装绝对值

光电编码器［１２］。采用框架嵌套结构，外层框架可在横滚方

向上转动，为两个电机、减速机构及控制电路提供了安装

空间，内层平台安装在外层框架的中轴线上，可独立在俯

仰方向上转动，为激光测距单元提供安装空间［１３］。运动平

台结构原理图见图５。

图５　二自由度运动平台结构图

随动控制系统又名伺服驱动系统，是一种以机械位置

或角度作为控制对象的自动控制系统，使用的驱动电机具

有响应速度快、定位准确、转动惯量较大等特点。步进电

机是将电脉冲信号转换成相应的角位移或线位移的控制电

动机。基于步进电机的位置随动系统可以很好地实现全方

位监控的目的。

２．３．１　横滚和俯仰平台驱动

横滚轴平台所需要的驱动力矩为：

犜 ＝犜０＋犜１＋犜犽 （３）

式中，犜０为惯性力矩；犜１为静力矩；犜犽 为摩擦力矩。

模型中，激光测距单元选用ＬＤＭ３０１，１３６×５７×１０４

ｍｍ （犔×犠×犎），其重量为０．８ｋｇ，平台采用铝板，连接

采用法兰连接，总质量约为１．４２９ｋｇ，在俯仰方向上的转

动惯量为２．９×１０
－３
ｋｇ·ｍ

２。考虑到装配中使用紧固件，

横滚轴平台质量取１．５ｋｇ，转动惯量取３．０×１０
－３
ｋｇ·

ｍ
２［１４］。横滚向的最大角加速度为３０°／ｓ２。

横滚轴平台所需要的驱动力矩为犜＝犜０＋犜１＋犜犓≈

０．７７５Ｎｍ

在２倍裕量的情况下
［１５］，横滚驱动机构的扭矩需２．２７Ｎ

ｍ。

同理，俯仰平台的驱动力矩为犜＝犜０＋犜１＋犜犓≈１．０７

Ｎｍ

在２倍裕量的情况下，俯仰驱动系统的扭矩需３．０４Ｎｍ。

因此使用最大扭矩为１０Ｎｍ的电机将能够满足需求。

平台系统模型如图６、图７所示。

图６　横滚和俯仰平台建模

图７　系统数模图

２．３．２　控制程序流程研究

首先完成各端口的初始化，包括接收姿态信息的ＩＭＵ

端口 （ＲＳ２３２，１９２００，ｎ，８，１）、发送给机载测试系统的

ＦＴＩ端口 （ＲＳ４２２，１９２００，ｎ，８，１）、接收激光测距数据

的ＬＤＭ端口 （ＲＳ４２２，１９２００，ｎ，８，１）、与滚转和俯仰伺

服舵机的 ＡＣＴ端口 （ＲＳ４８５，１９２００，ｎ，８，１）初始化。

正常后则进入由基准定时中断控制的任务循环流程，根据

姿态信息驱动舵机进行姿态稳定 （跟踪），同时把测高信

息、跟踪姿态及状态信息发送给机载测试系统［１６］。

系统主程序流程，基准定时中断服务子程序，串口中

断服务子程序见图８。

３　实验与验证

项目设计完成进行直升机姿态跟随激光高度测量技术
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图８　控制程序流程

和飞机姿态随动控制算法的验证，为激光测距系统研制工

作提供技术依据。包括：随动系统的响应速度验证、测试

精度以及ＩＭＵ修正设备安装误差算法等。因为控制率的响

应仿真结果、测试结果的理论精度都只是理论计算的值，

必须通过实际的地面验证工作来验证仿真结果的真确性。

同时，验证误差补偿算法的正确性［１７］。

上位机使用一台ＰＣ，完成载机姿态信息的模拟和发送，

同时接收实验台返回的测试信息，通过曲线和文本方式显

示，并记录相关数据，便于试验的实时监控和数据的事后分

析［１８］。分别进行以下测试：

１）极性测试：设置斜坡 （Ｒａｍｐ）信号类型 （缺省设

置速度１５°／ｓ，最大幅值３０°），正向和反向信号各加入一

次，检查算法的姿态跟踪情况。平台运动的方向应该与加

入信号的方向相反。

２）姿态跟踪范围测试：选择斜坡 （Ｒａｍｐ）

信号类型，设置２５°、３０°、３５°的最大范围，正反

向信号各加入一次，检查算法的跟踪情况，纪录

数据和分析，确定是否达到最大±３０°的要求 （系

统软件限幅为±３２°）。

３）姿态跟踪动态性能 测试：选 择阶 跃

（Ｓｔｅｐ）信号类型 （缺省设置幅值１０°），正反向

信号各加入一次［１９］，检查算法的动态响应过程，

并纪录数据和分析。系统从零到稳态值的时间应

小于０．３ｓ，稳定时间应小于５ｓ，系统稳态误差

应小于１．５°。

４）姿态角速跟踪误差 测试：选 择斜 坡

（Ｒａｍｐ）信号类型，设置２５°／ｓ恒定速度，最大

幅值为３０°。检查算法的姿态跟踪响应过程，并

纪录数据和分析。响应过程的姿态跟踪误差应

＜１．５°。

５）姿态角速度及角加速度跟踪误差测试：

选择自定义 （Ｕｓｅｒ）信号类型，最大角加速度为

３０°／ｓ２，最大角速度为２５°／ｓ，最大角度为３０°。

检查算法的姿态跟踪响应过程，并纪录数据和分

析。响应过程的姿态跟踪误差应＜１．５°。

４　结束语

通过研究直升机姿态跟随控制算法，控制随

动平台跟随飞机的姿态调整激光测距仪的角度，

保证激光测距仪始终垂向地面，解决姿态对激光

测高数据精度的影响，测量精度高、获取数据

快、应用范围广，测量精度理论值达到２０ｍｍ；

通过数据融合技术汇入机载测试系统，既可以进

行实时监控又便于事后数据处理。该技术的成功

应用开拓了直升机低高度测量技术的新领域，将

极大地提高试飞效率，对促进直升机试飞水平的

提升具有重要作用。
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