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一种直升机旋翼试飞测试系统设计与实现
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摘要：为获取旋翼载荷试飞数据，给出直升机旋翼动部件的安全使用寿命，并通过直升机设计定型试飞考核其是否能达到设计指标，

需要设计一套试飞测试数据采集系统；针对旋转部件与静止部件之间的供电和数据传输问题，提出了利用感应供电与短距遥测传输技术

的设计思路，介绍了测试系统方案；通过地面试验和飞行试验验证表明测试系统可靠、有效，解决了直升机旋转部件试飞测试的难题。
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０　引言

旋翼是直升机飞行过程中产生动力的最重要的组成部分。

直升机旋翼受损往往导致直升机损毁，产生等级事故，直升机

设计定型试飞的一个重要目的就是通过测取旋翼主轴、桨叶等

旋转部件在不同飞行状态下的载荷数据，并通过数据分析给出

鉴定结论，确定其疲劳寿命，并为将来定型后的生产和使用给

出性能和维护指标［１］。测取这些数据需要对载荷数据进行采集

和记录，通常采用以下两种方式：

１）直接采集记录方式：在传动系统动部件上安装测试设

备，对载荷产生的应变数据进行采集和记录；

２）间接方式：通过直升机上的集流环为旋翼上的传感器

进行供电，同时数据也通过集流环传输直升机舱内部进行采集

和记录。

以上两种方式的缺点是测试方案简单，容易实现，但在新

的任务需求下，其缺陷导致的问题也日益突出，主要问题有：

１）自成系统，与其它系统数据同步融合处理困难；２）测试参

数量少；３）无法实时处理和监控。

本文提出了一种新的直升机旋翼载荷应变测试的解决方

案。设计的测试系统输出的数据流以异步方式与直升机其它试

飞数据进行融合，然后将数据实时发送至地面监控大厅完成实

时处理，测量应变通道数可达８０路。

１　总体设计方案

１１　系统组成

整个旋翼载荷应变测试系统主要由两大部分组成：安装于

传动系统的动部件和安装与轮毂根部 （接收天线和感应供电静

线圈）和机身内 （接收机等）的静部件组成。系统组成框图见

图１。

图１　旋翼载荷应变测试系统框图
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１２　系统主要功能

旋翼载荷应变测试系统主要功能如下：

１）通过遥测发射、接收方式传输数据；

２）测量通道采样率可达８ｋＨｚ；

３）应变通道测量精度优于１％ （全量程）；

４）与其它系统时钟同步，同步精度：１ｍｓ；

５）能够实现同步采样；

６）能够将多通道数据进行脉冲编码调制输出；

７）供电方式：感应供电与电池供电相备份；

８）可通过 ＵＳＢ接口配置通道数、采样率、增益、偏

置等；

９）系统能够提供标准信号，以实现每个测量通道的自

检测［２］；

１０）通过指示灯显示系统电源、遥测发射／接收状态、记

录状态等信息。

２　机械设计与安装

相比于直接采集／记录和集流环供电方式，旋翼载荷应变

测试系统增加了遥测传输设备、天线与电池。由于安装位置的

特殊性，在系统正常工作的同时要确保直升机操纵安全，因

此，测试不能采用通常的结构设计方式，在机械设计和安装方

面必须满足以下要求：

１）尽可能减少测试设备的体积和重量；

２）定制设计，设计外形满足安装空间要求；

３）计算安装的设备动部件的平衡、转动惯量及强度和疲

劳性的影响。

为满足以上要求，机械方面遵循了小型化、特殊材料的设

计原则，同时在设备外形上也根据实际的安装要求进行了特殊

的设计处理。

系统安装设计方面，遥测发射设备安装在直升机旋转体

上，信号调节和信号发射集成在一个小圆柱体内，为适应恶劣

环境，在结构上采用玻璃光纤封装，单个小圆柱模块可采集放

大、调制发射８个参数，可根据测试参数的多少在旋转体上安

装若干个该模块。图２为部分测试设备安装的示意图。

图２　部分设备安装示意图

整个机械设计是与直升机设计所共同完成的，转动惯量经

过理论计算满足设计要求，在设备研制后完成了动平衡实验。

３　硬件设计

３１　背板总线

所有设备背板总线采用自定义的模块互联总线 （ＭＣＢ），

是一个小尺寸，与处理器无关的标准总线，具有高速率，高效

率，高度容错和精密同步触发的特点。ＭＣＢ总线为开放式松

耦合结构，无论是主设备或者是从设备 （目标设备）的开发都

不需要关心总线时序，利用桥隔离了总线操作的复杂性，将功

能模块操作空间映射到ＣＰＵ存储空间。

ＭＣＢ总线采用半同步时序，支持猝发传输。由１６位地址

／数据线 （ＡＤ ［１５：０］）、３位传输控制线、３位时钟线以及中

断线组成。ＭＣＢ总线的地址总线与数据总线是分时复用的。

这样做的好处是，一方面可以节省接插件的管教数，另一方面

便于实现突发数据传输。ＭＣＢ主要特性如下：

１）２０／４０ＭＨｚ总线时钟，最高带宽为８０ＭＢ／ｓ；

２）配置空间、Ｉ／Ｏ空间、存储器空间；

３）支持突发传输；

４）具有同步触发功能；

５）具有中断功能；

６）具有错误检测功能；

７）满足ＰＣＩ３．３特性；

８）主要的总线操作：包括读事务、写事务、特殊周期、

错误处理、事务终止。

３２　采集编码单元主控制器设计

主控制器主要由微处理器、ＭＣＢ总线桥、脉冲编码调制

和时钟晶振组成。其中微处理器主要负责整个系统的调度工

作。操作系统、文件系统、应用软件和配置文件固化在Ｆｌａｓｈ

存储器中。程序／数据存储器作为内存使用；ＰＧＡ完成 ＭＣＢ

总线桥、ＰＣＭ编码、时钟产生功能
［３］。主控制器组成框图如

图３所示。

图３　主控制器组成框图

微控制器是本插件的核心部件，ＣＰＵ模块硬件平台采用

高性能ＡＲＭ处理器，操作系统采用 Ｖｘｗｏｒｋｓ实时操作系统。

微处理器电路主要由 ＡＴ９１ＲＭ９２００、ＤａｔａＦｌａｓｈ和ＳＤＲＡＭ 组

成；网络接口电路主要由物理层器件和隔离变压器组成。ＦＰ

ＧＡ选用ＡＬＴＥＲＡ公司的ＥＰ３Ｃ８０系列器件，实现 ＭＣＢ总线

主桥、ＰＣＭ分发和输出功能。ＣＰＵ模块提供两路ＰＣＭ 输出

接口，兼容ＧＪＢ－２１遥测标准。

３３　信号调理单元设计

信号调理单元主要完成应变信号的放大、偏置等调理并完

成Ａ／Ｄ转换和数字滤波。其可测取的信号类型为全桥和半桥

两种，飞行试验中四分之一桥不常见，所以未进行相关设计。

全桥／半桥信号测试原理基本一致，信号调理单元工作原
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理如图４所示。采用两级放大，第一级为固定增益，第二级采

用 ＭＡＸ１４５２信号调理器，其具有１６级可编程增益，增益范

围为３９～２３４。

桥压输出可编程，通过１６位ＦＳＯＤＡＣ输出。可编程偏置

电压由１６位ＯｆｆｓｅｔＤＡＣ产生，其分辨率为７６μＶ／ｂｉｔ。

抗混叠低通滤波器ＬＰＦ采用５阶巴特沃兹开关电容滤波

器 ＭＡＸ７４２０，截止频率为０．００１Ｈｚ～３０ｋＨｚ。

图４　全桥／半桥应变采集板工作原理图

模数转换器 ＡＤＣ的分辨率为１６位，最高采样率达２５０

ｋＨｚ，ＡＤＣ按照配置的采样率周而复始的工作。电压基准

ＲＥＦ产生高精度基准电压。

３４　遥测发射单元的设计

该单元完成多路应变信号的采集、编码和遥测输出。ＦＳＫ

制式遥测发射机将应变信号在经过采集编码单元进行ＰＣＭ 编

码后，采用ＦＳＫ频移键控调制体制实时遥测发送至机舱内机

载测试主系统。发射机支持多项遥控功能：遥控自检、遥控零

位调节、遥控增益设置、遥控激励设置、发射机发射点频遥

控［４５］。具体见图５。

图５　遥测发射单元的原理图

４　软件设计

系统软件包括系统管理软件、机载软件和数据处理软件。

系统管理软件组成见图６。

图６　系统管理软件组成

系统管理软件完成系统配置、上传／下载、系统状态管理、

远程控制等功能。

机载软件完成测试通道设置、定义通道采样率、ＰＣＭ 数

据帧的结构并输出标准的配置文件。数据处理软件完成机载记

录和实时遥测传输数据的处理，其事先需要导入机载软件生成

的配置文件。

５　应用实例及飞行试验结果

系统在正式装机前，在实验室对整个系统进行了联试，对

系统功能和技术指标进行了验证。

装机后，首先完成了直升机地面载荷标定试验，并记录了

试验数据，桨叶测量点分布示意图见图７，图８为部分试验

数据。

图７　桨叶测量点分布示意图

图８　地面载荷标定试验数据

第二步，完成了直升机地面开车试验和首次飞行试验—系

统检飞，对装机后的系统工作状态进行了检验，对系统管理软

件和数据处理软件的有效性进行了判定。

６　结论

旋翼载荷应变测试系统正确有效地获取了直升机在飞行试

验中的旋翼系统载荷数据；系统设计和安装都采取了独特的方

式，适合于直升机动部件的测试改装特点；数据传输采用了无

线高速传输，能够完成实时监控。经历了多个架次的飞行和数

据处理结果表明：系统工作稳定，可靠，数据准确，同时该系

统在直升机旋翼载荷测试方面具有通用性，在设备外形做适当

更改后可以用于其它型号任务。
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