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基于犇犛犘＋犉犘犌犃的激光半主动导弹飞控软件设计

袁　莉，孙雪阳，陈　伟
（陕西中天火箭技术股份有限公司，西安　７１００００）

摘要：为满足弹载飞控软件实时性、可靠性的要求，设计了基于ＤＳＰ＋ＦＰＧＡ硬件结构的某型号激光半主动导弹飞控软件，

其中ＴＭＳ３２０Ｃ６７１３ＤＳＰ作为主处理器，ＦＰＧＡ作为协处理器，两者进行高度并行数据处理；飞控软件包括测试模式和正常工作

模式，测试模式完成弹上设备的测试和维护，正常模式完成导弹的发射和控制；本着高内聚、低耦合原则，对飞控软件采用模块

化设计方法，给出了模块组成、模块功能以及模块间的关系；对飞控软件进行了半实物仿真试验，重点对制导逻辑和制导控制算

法计算精度进行验证，试验结果表明制导逻辑处理正确，飞控软件计算精度与数字仿真结果一致；最后给出了飞控软件存在的问

题及改进方向。
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０　引言

弹载飞控系统通常由传感器 （惯组、导引头）、飞控计

算机及其内嵌飞控软件、执行机构 （舵机）组成。飞控计

算机通过内嵌的飞控软件，处理传感器数据进行舵指令计

算，引导和控制导弹沿方案弹道飞行，使得在没有人为干

预情况下完成自动导航、目标识别、精确控制等智能化任

务［１］，飞控软件是飞控系统的核心部分。

飞控软件实时性强，软件的主任务周期时间有严格限

制，每周期内必须完成与各种外设的通讯、舵指令计算、

数据遥测等任务［２］。飞控软件可靠性要求高，飞行中如果

软件出现问题，不但造成飞行失败，可能还会造成人员伤

亡，飞控软件要对飞行中出现的各种可能情况做出冗余处

理，保证飞行的安全。

为满足飞控软件实时性和可靠性的要求，本文从硬件

和软件两方面进行协同设计［３］，硬件方面飞控计算机采用

ＤＳＰ＋ＦＰＧＡ结构，软件则采用模块化设计方法
［４５］。

１　飞控计算机原理

飞控计算机组成如图１所示，包括主机模块、ＦＰＧＡ

模块、ＤＣ／ＤＣ模块、通信模块、输入输出开关量模块、Ａ／

Ｄ转换模块，其中主机模块由 ＤＳＰ和时钟电路组成，ＦＰ

ＧＡ模块由通信控制逻辑模块、开关量控制模块等组成。

图１　飞控计算机原理图
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ＤＳＰ采用ＴＩ公司生产的ＴＭＳ３２０Ｃ６７１３核心处理器，

具有快速数据处理以及高精度和宽动态范围的浮点计算能

力，保证了飞控软件的计算速度和精度，并且外设接口丰

富，可实现飞控系统的小型化。ＤＳＰ通过ＥＭＩＦ总线与ＦＰ

ＧＡ相连，使ＦＰＧＡ充当一个协处理器，ＦＰＧＡ采用成熟的

ＩＰ核，通过操作寄存器完成接收帧头、帧尾、帧长、校验

方式、发送帧头、帧尾、波特率的配置，ＦＰＧＡ根据配置

对通信数据进行判断，如果数据格式正确，则将数据存储

在相应的ｆｉｆｏ，并将接收完成状态寄存器置为１，否则将数

据丢弃，接收完成状态寄存器置为０。ＤＰＳ只需查询接收完

成状态寄存器，利用与协处理器的接口函数就可实现数据

接收和发送。

ＤＳＰ＋ＦＰＧＡ的硬件结构利用了ＦＰＧＡ的控制能力和

高度并行化数据处理方面的优势，为ＤＳＰ进行流程控制、

导航和制导控制算法解算提供了更多的时间余量，减少了

ＤＳＰ计算压力，保证了飞控软件的实时性。

２　飞控软件功能和性能

某激光制导弹飞控软件包括测试工作模式和正常工作

模式。测试工作模式主要用于导弹交付用户之后，定期对

弹上设备的功能测试、零位测试和校准，正常工作模式完

成弹的发射和控制。

正常工作模式由离轨前准备阶段和离轨后自主飞行阶

段组成。离轨前准备阶段主要完成飞控计算机硬件初始化、

弹上设备自检、传递对准、离轨信号采集和判断；离轨后

自主飞行阶段包括导航计算、制导控制指令计算两部分，

其中制导控制系统包括中制导阶段、中末制导交接阶段、

末制导阶段。

某激光制导弹飞控软件正常模式流程图如图２所示。

图２　飞控软件正常模式流程图

导弹总体方案要求飞控软件严格按照图２所示流程进

行任务管理和调度，并且要求软件实时性强。ＤＳＰ每１ｍｓ

要查询一次外部通讯接口接收完成状态寄存器，并完成弹

上设备数据的接收和解析；每Ｔ１周期执行一次导航、制导

与控制算法计算，实现姿态和过载回路控制；每Ｔ２周期向

数据记录设备发送一帧遥测数据。

由飞控软件功能和性能要求可知，飞控软件功能复杂、

实时性强。为了程序易于编写、调试和维护，提高软件的

可靠性，并且便于功能扩展，采用了模块化设计方法。

３　飞控软件模块化设计

飞控软件总的架构包括硬件配置、定时中断和主程序

三部分。飞控计算机上电后立即进行硬件配置且只进行一

次，配置完成后进入主程序循环，一旦定时中断触发，则

跳出主程序执行中断，中断执行完继续回到主程序。

硬件配置主要完成飞控计算机ＥＭＩＦ总线、ＰＬＬ、中断

周期配置和ＲＳ４２２通讯串口初始化。根据寄存器定义，软

件可设置每个ＲＳ４２２通道接收帧头、帧尾、帧长、奇偶校

验方式，ＦＰＧＡ按照设置的帧格式判断接收的数据帧是否

正确，如果正确则存放ｆｉｆｏ，否则将数据丢弃。

为了保证数据接收的实时性，飞控软件设置了１ｍｓ定

时中断函数，在中断函数顺序查询各个串口接收完成标志

位，如果标志位为１，则读取ｆｉｆｏ数据，并根据通信协议将

接收的数据解析为十进制浮点数，否则继续查询下一个通

信接口。

主程序主要完成导弹测试、维护和图２所示的飞控软

件功能，包括测试维护、设备自检、传递对准、离轨信号

判断、组合导航、制导、控制共７个模块，飞控软件架构

和模块结构图如图３所示。

图３　飞控软件架构和模块结构图

１）测试维护模块：导弹交付用户之后，只有飞控计算

机与发控单元通信接口，弹上其它设备通信测试口均已封

闭，为了在全弹状态下，完成对弹上各设备的测试和校准，

开发了飞控软件测试维护模块。该模块利用飞控计算机的

转发功能，首先将接收的测试指令转发到相应弹上设备，

并将设备测试结果转发给导弹测试仪，导弹测试仪对测试

结果进行显示和存储，该模块实现了在不打开导弹包装箱

的前提下，完成对弹上设备的测试，且操作简单、安全。

飞控计算机初始化完成后Ｔ３时间内必须连续收到三帧测试

指令，才能进到测试维护模块，否则进入设备自检模块开

始执行图２所示软件流程。

２）设备自检模块：采用两次问答形式完成弹上设备自
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图４．测试维护模块功能图

检，飞控软件分别向导引头、舵机、惯组发送自检指令，

通过设备返回的状态字判断自检是否正常，如果自检异常，

飞控软件再发送第二帧自检指令，并将自检结果上报发控

单元，发控单元根据上报的自检状态决定是继续发射流程

还是终止发射流程。

３）传递对准模块：飞控软件根据接收的飞机主惯导数

据和弹上传感器输出数据，利用卡尔曼滤波在规定时间内估

计出弹上陀螺零位、加速度计零位，并对滤波结果进行收敛

性判断，给出对准是否成功的结论，该模块包括传递对准算

法、对准结果收敛性判断、传递对准结果输出三部分。

４）离轨信号判断：飞控软件采集热电池电压Ａ／Ｄ值，

并实时查询离散输入开关量 （即电气分离信号），开关量为

１时，即认为脱插已分离。热电池激活和脱插分离两个条件

均满足时，则认为弹体离轨，飞控软件进入自主飞行阶段。

为了提高软件的可靠性，避免因电器分离信号采集失败导

致飞控软件无法进入自主飞行阶段，对离轨信号增加冗余

判断，如果弹体传感器输出轴向过载连续１００ｍｓ均大于２０

ｇ，则也认为导弹已离轨。

５）组合导航模块：利用四元数法计算姿态矩阵，再从

姿态矩阵中提取弹体的姿态，用姿态矩阵把加速度计输出

的沿弹体各轴的过载信息转换到导航坐标系，然后进行位

置、速度计算，并对ＧＰＳ工作状态进行判断，如果ＧＰＳ收

星数大于４，并且通信正常，则用ＧＰＳ位置修正导航计算

的位置。该模块包括初始四元数计算、导航计算、ＧＰＳ修

正位置三部分。

６）制导模块：根据弹目距离和导引头跟踪状态，制导

律计算分为中制导、中末制导交接、末制导３个部分。中

制导阶段采用弹上捷联惯导作为测量设备，将弹体导向装

订的目标方向；末制导阶段利用导引头信息将弹体导向目

标，直至命中目标；中末交接段主要为了避免指令跳边，

进行中制导到末制导的线性过渡。在飞行过程中受到天气、

导航误差等因素影响，导引头会出现全程不跟踪、跟踪后

丢失、丢失后又跟踪、丢失后不再跟踪等多种可能情况，

飞控软件需对导引头各种工作情况做出相应的逻辑处理，

保证飞行安全。制导逻辑流程图如图５所示。

７）控制模块：控制模块包括自动驾驶仪和舵分配两部

分，自动驾驶仪由俯仰通道、偏航通道、滚转通道组成，

其中俯仰／偏航采用内环为姿态角／角速度反馈、外环为过

载反馈的三回路驾驶仪；滚转通道采用角速度反馈和姿态

稳定的两回路驾驶仪。自动驾驶仪根据制导模块计算的过

图５　飞控软件制导逻辑流程图

载指令和弹上传感器输出的弹体姿态、角速率、过载，分

别计算出俯仰、偏航、滚转３个通道舵指令。舵分配是将

驾驶仪计算的３个通道指令转换为４个舵面指令，并将指令

发送给舵机，舵机进行舵面偏转，完成对弹的控制。

δ１＝δ狔－δ狓

δ２＝δ狓＋δ狔＋δ狕

δ３＝－δ１

δ４＝δ狓－δ狔－δ狕

δ１ 、δ２ 、δ３ 、δ４ ≤１５

烅

烄

烆 °

舵指令转换公式如上式所示，其中δ狓 为滚转舵偏，δ狔 为偏

航舵偏，δ狕 为俯仰舵偏，δ１～δ４ 分别为４个舵面指令，δ１

和δ３为联动舵，两者大小相等，方向相反。

模块间数据传递关系如图６所示，飞控软件定义主惯

导数据结构体、惯组传感器数据结构体、导引头数据结构

体、导航计算结果结构体、制导计算结构体。模块间数据

传递通过结构体指针完成，保持了模块在功能及结构方面

的独立性和完整性，便于模块间的联接与分离。

图６　模块间数据传递关系图

４　飞控软件的编程

飞控软件采用汇编语言和Ｃ语言混合编程。中断向量

表设置以及搬运程序ｂｏｏｔｌｏａｄ等对寄存器和存储器的操作

采用汇编语言编写，指令占用内存少，执行速度快；飞控

软件的主程序主要对数据进行操作，则采用Ｃ语言进行编
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程，充分利用编译器的库函数实现复杂算法的计算。软件

主要包括一个定时中断函数和主函数，主函数采用ｓｗｉｔｃｈ

－ｃａｓｅ跳转结构，根据发控单元指令，跳转到相应分支，

程序的主要部分如下所示：

ＩｎｔｅｒｒｕｐｔｖｏｉｄＥｘｔＩｎｔ１（）／／１ｍｓ定时中断

｛

………………

ＤａｔａＮｕｍ＝ＣｏｍＲｅｖ（ＦＫａｄｄｒ）；／／查询发控单元

ｉｆ（ＤａｔａＮｕｍ＝＝ＦＫＬｅｎ）

｛

………………／／数据解析

｝

ＤａｔａＮｕｍ＝ＣｏｍＲｅｖ（ＤＹＴａｄｄｒ）；／／查询导引头

ｉｆ（ＤａｔａＮｕｍ＝＝ＤＹＴＬｅｎ）

｛

………………／／数据解析

｝

………………／／查询ＧＰＳ串口

………………／／查询惯组传感器

｝

ｖｏｉｄｍａｉｎ（）／／主函数

｛

ＩｎｉｔＤｅｖｉｃｅ（）；／／硬件初始化

ｆｏｒ（；；）／／循环

｛

ｓｗｉｔｃｈ（Ｏｒｄｅｒ）／／发控指令

｛

ｃａｓｅ１０：

ＴｅｓｔＭｏｄｅ（）；／／测试维护模块

ｂｒｅａｋ；

ｃａｓｅ２０：

ＤｅｖｉｃｅＣｈｅｃｋ（）；／／自检模块

ｂｒｅａｋ；

ｃａｓｅ３０：

ＴｒａｎｓｆｅｒＡｌｉｇｎ（）；／／传递对准模块

ｂｒｅａｋ；

ｃａｓｅ４０：

ＴｒａｎｓｆｅｒＡｌｉｇｎ（）；／／离轨信号判断模块

ｂｒｅａｋ；

ｃａｓｅ５０：

Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ（）；／／导航模块

Ｇｕｉｄａｎｃｅ（）；／／制导模块

Ｃｏｎｔｒｏｌ（）；／／控制模块

ｂｒｅａｋ；

ｄｅｆａｕｌｔ：

ｂｒｅａｋ；

｝

｝

｝

５　半实物仿真试验

为了验证飞控软件功能、性能是否满足系统要求，搭

建了反射式半主动激光末制导仿真系统，如图７所示，由

仿真机、三轴转台、二轴转台、反射屏、激光器、飞控计

算机、导引头、惯组等组成。仿真机接收舵机输出的舵偏

角，进行弹体运动学和动力学模型实时解算，并将仿真曲

线和结果实时显示，三轴转台接收仿真机指令模拟弹体姿

态运动，二轴转台上装有反射棱镜，将激光器输出的光源

反射到发射屏上，模拟目标的运动。仿真机与转台之间的

通信通过反射内存网，保证了实时性。半实物仿真将硬件

连入回路，尽可能的接近真实飞行环境，克服了数学模型

的不精确以及干扰因素的影响［６］。

半实物仿真试验重点对制导逻辑和离轨后自主飞行阶

段的导航、制导和控制算法进行了验证，完成了涵盖典型、

近界、远界、有无发射离轴角等近５０条弹道仿真，脱靶量

均小于２．０ｍ。

图７　反射式半主动激光末制导仿真系统

设计的制导逻辑测试用例及测试结果如表１所示，主

要包括导引头不跟踪目标、跟踪后丢失、丢失后又跟踪等

情况进行测试，测试结果与软件设计状态均一致，飞控软

件制导逻辑处理正确。

表１　制导逻辑测试用例

编号 测试内容
测试结果与软件

设计是否一致

１ 正常跟踪目标 一致

２ 全程未跟踪目标 一致

３
开机后搜索跟踪，弹目斜距大于Ｒ２时，丢

失目标
一致

４
跟踪后两次丢失目标，一次中末交接过程

丢失目标，一次在末制导丢失目标
一致

５ 弹目斜距小于Ｒ２时丢失目标不再跟踪 一致

６ 弹目斜距小于Ｒ２时丢失目标后再次跟踪 一致

典型弹道的半实物仿真试验结果与数字仿真结果对比

曲线如图８所示，飞控软件计算结果与数字仿真结果一致。

飞控软件实时性、精度、可靠性均满足要求。

６　结论

飞控计算机采用ＤＳＰ＋ＦＰＧＡ的结构，利用了ＦＰＧＡ

高度并行化数据处理能力，使得ＤＳＰ更及时响应外部事件

请求，并在规定时间内完成事件的处理工作；飞控软件的
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图８　弹体俯仰、偏航、滚转角速率

模块化设计，便于程序的扩展和维护，提高了软件的可靠

性。软件通过了半实物仿真试验，软件的实时性和可靠性

均得到了验证。

飞控软件采用了１ｍｓ定时中断查询模式，测试中发现

在自主飞行阶段主程序进行导航、制导和控制算法解算时

被１ｍｓ定时中断打断，导致算法计算周期最大达到１．８

ｍｓ，虽然满足计算周期小于Ｔ１的要求，但增加了舵指令输

出延迟。后续对飞控软件进行改进，在自主飞行阶段关闭

所有定时中断，将惯组传感器通信接口由查询模式改为中

断模式，每产生一次中断，完成一次导航、制导和控制算

法计算，在计算过程中不再受定时中断干扰。软件的改进

方案有待进一步验证。
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　　从图中可以看出这５个参数的变化，方便大棚管理人

员观测。

５　结论

经过实验室测试和实际大棚的数据采集证明该基于Ｌｏ

Ｒａ无线传输技术的智能农场监控系统可行，选择某火龙果

大棚进行现场测试，可以实现大棚内温度、空气湿度、土

壤湿度、大棚二氧化碳浓度及棚内光照强度的采集，该数

据可以帮助农场管理人员更好的了解农作物的生长环境，

具有很好的实时性和有效性。
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