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基于犇犛犘的一体化犘犌犓控制系统设计
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摘要：弹载系统的一体化、模块化已成为趋势，据此提出利用ＤＳＰ来实现精确制导组件 （ＰｒｅｃｉｓｉｏｎＧｕｉｄａｎｃｅＫｉｔ，ＰＧＫ）一

体化系统的控制，完成导弹的制导和控制任务，从而提高弹载系统的可靠性和导弹的作战能力；叙述了ＰＧＫ控制系统中硬件与

软件的设计过程，包括对控制模块、ＧＰＳ接收机、地磁测量模块、无线装定模块等的设计和功能介绍，以及对软件工作流程和软

件模块进行简要介绍；通过发射安装本ＰＧＫ系统的修正弹进行飞行试验，ＧＰＳ模块与地磁测量模块的测试结果表明该系统可以

基本实现模块功能。
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０　引言

精确制导组件 （ＰｒｅｃｉｓｉｏｎＧｕｉｄａｎｃｅＫｉｔ，ＰＧＫ）是为导

弹加装的制导控制系统，使导弹在飞行过程中，通过对导

弹飞行轨迹的坐标数据与目标坐标数据的比较，计算预定

落点和目标落点的差异，利用鸭式舵的旋转对导弹的飞行

轨迹进行修正，大大提高导弹的精确打击能力，提升作战

性能。

早年用于实现ＰＧＫ的系统一般采用制导与控制分开设

计［１３］，由多个子系统共同组成，各子系统分别通过定制软

件和嵌入式硬件实现特定功能，然后利用不同的数据总线

通信，如ＲＳ－４２２，１５５３Ｂ通讯总线等
［４５］，实现协同作用。

不过，这种基于多个子系统的ＰＧＫ硬件和软件利用率低，

可靠性低，且不同的子系统经常由不同的设备商提供，通

用性差，维护成本高［６］。

为实现制导与控制系统的一体化，弹载计算机的应用

被提出。弹载计算机常见的核心处理器有３种：ＰＣ机、单

片机和ＤＳＰ
［７］。ＰＣ机接口能力差，需要较多的外围接口器

件配合，体积大，不易实现小型化，而以Ｉｎｔｅｌ８０３１为核心

的５１系列单片机或９６系列单片机组成的中央处理器功耗

大，计算能力差，一般多用于简单的控制系统中［８］。本文

采用具有计算精度高、响应速度快的ＤＳＰ将制导、控制系

统从功能和结构上分别实现一体化设计，从软件和硬件上

分别进行资源统筹优化，将各子系统中的电子设备进行集

成设计，减少系统冗余器件，降低成本，提高系统的可

靠性。

１　方案设计

本系统采用高性能的ＤＳＰ处理器作为控制模块的核心

器件，从硬件结构和软件功能上分别进行一体化设计，实

现高精确度、高可靠性、低维护的ＰＧＫ系统设计目标。

ＰＧＫ系统主要由飞行控制系统和地面系统组成，其中

飞行控制系统主要包括弹载控制器、地磁测量模块、卫星

导航模块以及数据记录模块，用于弹体在飞行过程中实现

检测并调整飞行轨迹，是系统的主要构成部分。地面系统

由无线装定器和测试系统组成，用于对飞行参数进行无线

装定和系统测试。系统组成及关系如图１所示。
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图１　ＰＧＫ系统组成及关系图

２　硬件系统设计

如图２所示，方框内为ＰＧＫ组件控制系统，方框外的

无线装定设备和测发控设备为ＰＧＫ组件测试配套设备。

硬件部分主要对控制模块、ＧＰＳ接收机、地磁模块和

无线装定模块的设计进行详细说明。

图２　ＰＧＫ基本连接关系图

２１　控制模块

ＰＧＫ的控制模块是整个电气系统的控制核心，主要负

责完成各种电气接口的初始化、系统配置、数据读取、数

据处理、数据解算、控制算法运行、驱动波形输出等工作。

ＤＳＰ相对于其他处理器来说具有哈佛结构、流水线操

作、高速硬件乘法器的特点［９］，拥有强大的实时数字信号

处理能力，可以大大提高数据处理的实时性和运算速度，

也因而适用于制导与控制一体化的系统。

为了实现接口与运算的分离，基于ＳｏＣ高速浮点ＤＳＰ

芯片ＯＭＡＰ－１３７作为系统的计算核心，其主要性能指标

如下：

１）５００ＭＨｚ的主频，２８００ＭＩＰＳ，２１００ＭＦＬＯＰＳ。

２）２５６ｋＢｙｔｅ片上 ＲＡＭ，３２ｋＣａｃｈｅ，３８４ｋＢｙｔｅ片

上ＲＯＭ。

３）丰富的外设资源，２个ＳＰＩ，１个Ｉ２Ｃ，１个ＴＴＬ电

平串口等。

４）３２ｂｉｔ的 ＥＭＩＦ，１３３ＭＨｚ，可快速完成和ＦＰＧＡ

的数据交互。

５）１７ｍｍｘ１７ｍｍ２５６ｐｉｎＢＧＡ封装。

以ＤＳＰ为核心的控制模块，与地磁模块、无线装定模

块、卫星导航模块、电机驱动模块等连接，形成了制导与

控制相统一的一体化系统。

２２　犌犘犛接收机

ＧＰＳ接收机跟踪４颗以上卫星，测量接收机和卫星之

间的伪距，然后通过综合解算得出接收机的速度和位置，

实现对弹体的速度和位置信息的采集。

ＧＰＳ接收机从功能上划分为有源天线 （环形天线）、射

频模块、数字处理模块、电源模块四部分。有源天线包含

低噪声放大器，射频模块、数字处理模块、电源模块集成

在一块ＯＥＭ板上。卫星接收装置功能框图如图３所示。

图３　卫星接收转置功能图

２．２．１　射频模块

射频模块采用高集成度的一次变频方案，具有外围器

件少、集成度高、体积小、功耗低等优点。模块通过下变

频将射频信号变换成基带信号，经Ａ／Ｄ采样后送给数字处

理模块处理。

射频模块功能框图如图４所示，主要包括放大器、混

频器、频率综合器 （本振）、基带滤波器和Ａ／Ｄ变换等功能

单元。

图４　射频模块功能框图

２．２．２　数字处理模块

数字处理模块用于跟踪接收卫星，提取伪距、伪距变

化率、星历等参数，并进行导航解算，通过数据接口给出

高精度的定位数据，为组合导航信息融合提供观测量。

数字处理模块采用超大规模ＦＰＧＡ＋ＤＳＰ架构，包含

环路处理、主控及导航解算、对外接口和ＡＧＣ控制等功能

单元，如图５所示。
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图５　数字处理模块功能框图

环路处理单元完成信号解调、伪距、伪距变化率测量

等功能后，将数据输出到主控及导航解算单元进行导航解

算，完成导航解算、接收机控制等功能。主控及导航处理

单元包含高速数字信号处理 器 ＤＳＰ、可 擦 除 存 储 器

ＦＬＡＳＨ、ＳＲＡＭ以及看门狗等部分，主要完成各个模块的

控制和协调、伪距修正、定位解算等功能，最后通过对外

接口输出，接口单元采用ＴＴＬ秒脉冲信号输出，含两个全

双工ＲＳ－２３２串行接口。

２３　地磁模块

地磁探测定姿技术用于制导武器已成为研究热点，位

于弹体上的地磁传感器在弹体飞行的过程中通过测量地磁

场在各方向分量上的变化来确定弹体姿态，其采用独立电

源供电，为地磁传感器提供低噪供电电压和工作所需的置

复位信号，并对地磁传感器的输出信号进行降噪滤波，同

时采用高精度ＡＤ采集芯片采集变换，为采集变换提供高精

度参考电压。

选定 Ｈｏｎｅｙｗｅｌｌ公司的 ＨＭＣ１０５Ｘ系列地磁传感器作

为系统的地磁测量单元，主要性能指标如下：

１）测量范围±６Ｇａｕｓｓ（最大），分辨率１２０ｕＧａｕｓｓ；

２）灵敏度５ｍｖ／Ｇａｕｓｓ（５Ｖ电桥电压）；

３）非线性：０．５％ （±３Ｇａｕｓｓ）；

２４　无线装定模块

为了提高使用的安全性和方便性，在作战过程中，不

允许存在线缆与弹体相连，因而，导弹上的飞行参数必须

通过无线的方式在弹体未上电的情况下进行参数装定。

无线装定模块采用 Ｍ２４ＳＲ６４－Ｙ芯片，ＲＦ协议符合

ＩＳＯ／ＩＥＣ１４４４３ＴｙｐｅＡ和ＮＦＣＦｏｒｕｍＴｙｐｅ４Ｔａｇ标准。由

于芯片工作无线电频率为１３．５６ＭＨｚ，通信距离较短，一

般需要发射天线靠近装定。

３　软件系统设计

飞行控制软件用于控制炮弹在飞行过程中按照设定的

飞行时序，根据ＧＰＳ和地磁数据进行修正，以提高炮弹的

射击精度。

飞行控制软件按功能可划分为监控、飞控、测试、装

定４个功能模块。

３１　软件工作流程

如图６所示，核心控制板上电后，首先运行飞控软件

的监控模块，完成中断、定时器及各硬件接口的初始化设

置，然后读取ＦＬＡＳＨ中的 “起飞及测试状态”数据，采用

“３取２”判断，如果控制字表示的是 “起飞状态”，监控模

块调用飞控模块，通过弹地通讯口发出１次 “起飞状态”

数据，并在指定的ＦＬＳＡＨ “软件运行状态”地址单元中写

入起飞状态的控制字，然后进行相关飞行控制；如果控制

字表示的是 “测试状态”，监控模块调用测试模块，在指定

的ＦＬＳＡＨ “软件运行状态”地址单元中写入控制字，完成

相应项目测试；如果既不是 “起飞状态”也不是 “测试状

态”，监控模块通过弹地通讯口发出１次 “起飞及测试状态

错误”数据，并在指定的ＦＬＳＡＨ “软件运行状态”地址单

元中写入相应的控制字。

起飞状态以及各测试项目对应的指令控制字如表１

所示。

表１　指令控制字及含义对照

指令控制字 含义

０ｘ７Ｆ７Ｆ７Ｆ７Ｆ 起飞状态

０ｘＣＤＣＤＣＤ０１ 核心控制板自检测试

０ｘＣＤＣＤＣＤ０２ 滚转角极性测试

０ｘＣＤＣＤＣＤ０３ ＧＰＳ收星定位测试（热启动）

０ｘＣＤＣＤＣＤ０４ ＧＰＳ收星定位测试（冷启动）

０ｘＣＤＣＤＣＤ０５ 执行机构驱动控制测试

０ｘＣＤＣＤＣＤ０６ 模飞测试

图６　飞控软件工作流程图

３２　模块功能

１）监控功能模块。

（１）中断初始化：完成中断控制相关寄存器设置。

（２）定时器初始化：完成定时器控制相关寄存器设置，

定时时间为０．００２ｓ。

（３）硬件接口初始化：完成相关硬件接口的初始化；

完成与ＧＰＳ接收机通讯的 ＲＳ２３２口的初始化，通讯协议

为：波特率１１５２００ｂｐｓ，１位起始位，８位数据位，无校验

位，１位停止位；完成与地面测试设备通讯的１路ＲＳ４２２口
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的初始化，通讯协议为：波特率４６０８００ｂｐｓ，１位起始位，

８位数据位，无校验位，１位停止位。

（４）调用其他模块：根据ＦＬＡＳＨ中的 “起飞及测试状

态”数据，来调用飞控模块或测试模块。

２）飞控功能模块。

（１）飞控计算所需数据初始化：在进行飞控计算前，

完成对飞控算法中使用数据的初始化，数据分为装定数据

和写在程序中的常量。

（２）滚转角、滚转角速率解算：采集地磁传感器信号，

进行相关补偿后，实时解算输出滚转角、滚转角速率，解

算输出频率为５００Ｈｚ。

（３）接收ＧＰＳ导航数据：通过ＲＳ２３２口接收ＧＰＳ接收

机发出的导航数据，经校验后，提取出ＰＤＯＰ值、收星数、

犡向位置、犢 向位置、犣向位置、犡 向速度、犢 向速度、犣

向速度，供控制规律计算使用。

３）测试功能模块。

（１）核心控制板自检测试：调用自检信息获取函数，检

查地磁传感器、存储器、通讯口、ＧＰＳ接收机是否正常，

将自检结果数据写入ＦＬＡＳＨ指定地址单元，同时通过弹地

口将自检结果发送给地面测试装备。

（２）滚转角极性测试：进入滚转角极性测试后，连续三

次发出地磁传感器置位／复位指令，然后进行地磁传感器在

线补偿，每隔２ｍｓ计算滚转角和滚转角的速度，并同地磁

Ｙ轴和Ｚ轴原始数据写入ＦＬＡＳＨ指定地址单元，通过弹地

口将测试数据发送至地面测试装备。

（３）ＧＰＳ收星定位测试：热启动测试过程首先从

ＦＬＡＳＨ读取校验正确的星历数据，然后转发给ＧＰＳ接收

机，直至收到ＧＰＳ接收机发出 “星历装定正确”的反馈数

据，然后发出ＧＰＳ收星定位指令，直至收到ＧＰＳ接收机输

出的导航数据，将其写入ＦＬＡＳＨ指定地址单元，通过弹地

口将测试数据发送至地面测试装备；冷启动过程则直接向

ＧＰＳ接收机发出收星定位指令，将输出的导航数据发送至

地面测试装备。星历数据和收星定位指令最多发送３次。

（４）执行机构驱动控制测试：进入执行机构驱动控制测

试后，连续三次发出地磁传感器置位／复位指令，然后进行

地磁传感器在线补偿，每隔２ｍｓ计算滚转角和滚转角的速

度，２０ｓ开始驱动控制固定鸭舵停留在设定滚转角指令附

近 （在０°～３６０°范围内，每隔１０ｓ增加４５°，调用驱动控制

函数和驱动使能函数），将相关数据写入ＦＬＡＳＨ指定地址

单元，同时通过弹地口将相关数据发送给地面测试设备。

（５）模飞测试：调用飞控模块，每隔１００ｍｓ从ＦＬＡＳＨ

中读取模拟ＧＰＳ数据，每隔２ｍｓ读取模拟滚转角、滚转角

速度数据，进行飞行控制运算，驱动执行机构动作，相关

控制字写入ＦＬＡＳＨ。

４）时序控制。

（１）进入飞控模块，立即从弹地口发出１次 “起飞状

态”数据，并在指定的ＦＬＳＡＨ “软件运行状态”地址单元

中写入起飞状态的控制字；

（２）将ＦＬＡＳＨ中的星历数据转发到 ＧＰＳ接收机，先

从ＦＬＡＳＨ读取校验正确的星历数据，向ＧＰＳ接收机发送

星历装定指令，然后通过ＲＳ２３２口转发星历数据给ＧＰＳ接

收机，如果２００ｍｓ内没有收到ＧＰＳ接收机发出的 “星历装

定正确”反馈数据，则重新发送星历装定指令，转发星历

数据，最多进行３次星历装定，间隔时间２００ｍｓ；

（３）连续三次发出地磁传感器置／复位指令 （间隔１０

ｍｓ），开始地磁在线标定补偿 （周期１ｓ），计算地磁补偿参

数，滚转角、滚转角速率计算 （周期２ｍｓ）；

（４）当飞行时间大于ｔｇ０ （装定值）时，向ＧＰＳ接收机

发出ＧＰＳ收星定位指令，如果在３００ｍｓ内没有收到 ＧＰＳ

接收机发出的正确的导航数据，则重新发出ＧＰＳ收星定位

指令，最多发出３次ＧＰＳ收星定位指令；

（５）当飞行时间大于ｔｋ０－２ （ｔｋ０为装定的修正开始时

间），停止地磁在线标定，随后使用上一次的地磁标定补偿

参数进行滚转角、滚转角速率计算 （周期２ｍｓ）；

（６）当飞行时间大于ｔｋ０ （装定值），弹道修正开始，按

照飞行控制规律形成控制指令，并按需控制执行机构驱动

单元使能开启或关断，控制执行机构运动；

（７）当飞行时间大于ｔｋ１ （装定值），弹道修正结束，执

行机构驱动单元使能关断。

３３　地面测试系统

地面测试系统完成控制系统相关的参数装定和系统测

试，主要由地面测试仪、无线装定设备、控制器外置模块

及配套线缆构成，组成图如图７所示。

图７　地面测试系统设备组成

地面测试仪内置两路直流稳压电源，能在计算机指令

分别独立控制下对外输出１５Ｖ±３Ｖ的直流电源供电，最

大输出电流分别为２Ａ和５Ａ，电源具备短路保护功能，测

试仪对输出电压电流值提供显示功能，地面测试仪可以提

供一路５Ｖ的无线装定天线连接用电，提供一路ＵＳＢ设备

接口与计算机主机连接通信，接收主机控制指令完成指定

各项操作，提供二路ＲＳ４２２通信对外接口，一路用于与弹

上通信，提供弹地有线通信、测试功能，一路用于与无线

装定天线连接通信。地面测试流程如图８所示。
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图８　地面测试流程图

４　飞行试验

完成系统的设计后，在０５１基地阿拉善试验靶场用实

物进行了飞行试验，发射ＰＧＫ编号为３－９＃和３－５＃的修

正弹。

３－９＃ＰＧＫ的供电时间为４６ｓ，ＧＰＳ模块全程有收星

数，且收星数在３－１０之间波动，如图９ （ａ）所示。通过

地磁测量模块测量所得的弹体滚转角数据的局部放大图如

图９ （ｂ）所示，滚转角在０～３６０°范围内变化，说明地磁测

量模块工作正常。

图９　３－９＃ＰＧＫ测试结果

３－５＃ＰＧＫ的磁力矩电机正常发电２７．６ｓ，因此记录

了２７．６ｓ的数据，ＧＰＳ于２．１ｓ时开始定位，全程均有收星

数，收星数在０～１１之间波动，如图１０ （ａ）所示。飞行试

验的滚转角局部放大图如图１０ （ｂ）所示，显示滚转角在０

～３６０°之间变化，因此地磁测量模块工作正常，证明此系统

可以初步完成模块功能的实现。

５　结束语

本文提出采用 ＤＳＰ设计一体化的高精度ＰＧＫ控制系

图１０　３－５＃ＰＧＫ测试结果

统，从硬件设计和软件设计两方面详细地介绍了控制系统

的组成与功能，并通过飞行试验检测了组件ＧＰＳ模块和地

磁测量模块的功能。系统的优势在于实现了制导与控制的

一体化，改善了以往多个子系统协同作用导致的系统抗干

扰能力差、可靠性低的情况，提高了导弹的打击能力和作

战能力，不过对于算法和系统的优化仍然需要进一步研究。
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