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摘要：设计了基于快速仿真原型技术的大闭环半物理飞行实时仿真系统。地面半物理仿真实验由动力学仿真、视景仿真

和飞行控制等分系统组成，通过光纤反射内存网络高速互连。基于层次化、模块化的建模原则在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境

下建立了飞行器数学仿真模型；在此基础上，利用相应硬件驱动模块完成了系统半物理仿真模型；最后，以某制导飞行器

为背景，利用实际参数进行了数学和半物理仿真实验。与飞行实验比较，射程相对偏差为２．３％，最大高度相对偏差为

０．８５％，仿真结果证明了建模理论和方法的合理性和有效性。
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１　引　言

　　对飞行器进行数学仿真
［１］多是采用高级语言

编程计算方法。系统的数学模型建立之后，要设

计一种仿真算法，将数学模型转化为仿真模型，使

其能为计算机所接受，需要经历代码编制、调试等

繁杂的过程。数学仿真完成之后如要进行半物理

仿真［２］，需要在选定的硬件仿真系统下重新对数

学模型进行实时代码编写和硬件调试，这些过程

阻碍了仿真技术的应用。

为了节省算法开发的时间，同时保证数学仿

真与半物理仿真之间的继承性，本文提出并实现

了一种基于 Ｍａｔｌａｂ快速仿真原型技术
［３］的飞行

器地面半物理仿真实验方法，使系统设计人员可

以专注于模型开发。该系统只需要仿真工程师在

可视化的 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下完成系统数学

模型描述就能实现数学仿真，半物理仿真仅需在

数学仿真模型的基础上用实物样机替代相应的数

学仿真模型并利用 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ硬件驱动模

块建立模型与实物之间的通信，通过 Ｍａｔｌａｂ／

ＲＴＷ和Ｔｏｒｎａｄｏ编译器将系统半物理仿真模型

转化为ＶｘＷｏｒｋｓ系统下的实时仿真代码即可进

行相应的半物理仿真实验。本文从数学仿真模型

和半物理仿真模型两个方面说明基于 Ｍａｔｌａｂ快

速仿真原型技术的飞行器地面半物理仿真实验系

统的建模方法，同时给出了某制导飞行器的仿真

结果及与飞行实验的对比。

２　数学仿真模型

　　 飞行器数学仿真的关键是建立其空间运动

飞行力学模型，同时需要空气动力学、推进系统、

制导系统等分系统模型的驱动才能实现完整的闭

环仿真。为了实现各分系统模型的可重用性，采

用模块化建模技术建立了数学仿真结构框图，如

图１所示。各模块采用参数驱动技术保证了其通

用性，对结构和仿真模型经常改变的制导系统模

块则利用参考模型技术实现了一致性。各模块建

模过程中广泛应用了子系统封装技术，从而实现

了系统层次化建模的需求。对于复杂仿真系统，

各分系统工程师可以协同开发完成仿真，将按接

口标准开发的分系统模块组合在一起即可以完成

图１　数学仿真结构框图

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

复杂的系统仿真。

目标模块（Ｔａｒｇｅｔ）用于计算输出目标的位置

和速度；制导系统模块（Ｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌ）用

于对导引头、自动驾驶仪和舵机进行综合仿真，导

引头利用目标和飞行器的运动信息根据制导律的

要求计算导引信号，自动驾驶仪利用导引信号和

飞行器的当前信息根据控制律的要求计算控制指

令，舵机利用控制指令对舵面进行控制并输出当

前的舵偏角；结构模块（Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ）用于完成飞行

器质量、质心、转动惯量的计算；环境模块（Ｅｎｖｉ

ｒｏｎｍｅｎｔ）利用飞行器的高度信息计算当地重力

加速度、大气密度、大气压强、当地音速等，同时模

拟大气风场的影响；推进系统模块（Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ）

根据推力实验数据插值计算推力，并利用大气压

强进行推力修正；空气动力学模块（Ａｅｒｏｄｙｎａｍ

ｉｃ）利用飞行器的速度、质心、姿态、舵偏角及大气

密度、大气压强、当地音速等信息，根据风洞实验

数据插值计算空气动力和力矩；飞行力学模块

（Ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃ）利用飞行器质量、转动惯量、当

地重力加速度、推力、空气动力和力矩计算飞行器

的位置、速度、姿态角、角速度等信息。

由于飞行器及其飞行环境的差异，很难建立

一种对所有飞行器都适用的通用模型。为了不失

一般性，本文以近地、中低速、非滚转、轴对称、空

气动力控制飞行器为背景，从飞行力学、推进系

统、空气动力学、制导系统四个主要方面说明数学

仿真的建模过程。

２．１　飞行力学模型

对于飞行高度＜３０ｋｍ、速度＜５犕犪的近地

中低速飞行器，通常可以忽略地球自转，并假设平

面地球为惯性坐标系。在载体坐标系建立位置和

姿态动力方程，在地理坐标系建立位置运动方程，
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用四元数描述飞行器的姿态运动方程，则飞行器

的飞行力学模型［４］为：

　　
ｄ狌
ｄ狋
＝狉狏－狇狑＋（犳ａ狓＋犳ｐ狓＋犳ｇ狓）／犿 ，

　　
ｄ狏
ｄ狋
＝狆狑－狉狌＋（犳ａ狔＋犳ｐ狔＋犳ｇ狔）／犿 ，

　　
ｄ狑
ｄ狋
＝狇狌－狆狏＋（犳ａ狕＋犳ｐ狕＋犳ｇ狕）／犿 ，

　　
ｄ狆
ｄ狋
＝［（犐狔狔－犐狕狕）狇狉＋犿ａ狓＋犿ｐ狓］／犐狓狓，

　　
ｄ狇
ｄ狋
＝［（犐狕狕－犐狓狓）狉狆＋犿ａ狔＋犿ｐ狔］／犐狔狔，

　　
ｄ狉
ｄ狋
＝［（犐狓狓－犐狔狔）狆狇＋犿ａ狕＋犿ｐ狕］／犐狕狕，

　　
ｄ狓
ｄ狋
＝（狇

２
０＋狇

２
１－狇

２
２－狇

２
３）狌＋２（狇１狇２－狇０狇３）狏＋

２（狇１狇３＋狇０狇２）狑 ，

　　
ｄ狔
ｄ狋
＝２（狇１狇２＋狇０狇３）狌＋（狇

２
０－狇

２
１＋狇

２
２－狇

２
３）狏＋

２（狇２狇３－狇０狇１）狑 ，

　　
ｄ狕
ｄ狋
＝２（狇１狇３－狇０狇２）狌＋２（狇２狇３＋狇０狇１）狏＋

（狇
２
０－狇

２
１－狇

２
２＋狇

２
３）狑 ，

　　
ｄ狇０
ｄ狋
＝－

１

２
（狆狇１＋狇狇２＋狉狇３），

　　
ｄ狇１
ｄ狋
＝
１

２
（狆狇０＋狉狇２－狇狇３），

　　
ｄ狇２
ｄ狋
＝
１

２
（狇狇０－狉狇１＋狆狇３），

　　
ｄ狇３
ｄ狋
＝
１

２
（狉狇０＋狇狇１－狆狇２）．

飞行器质量为犿，转动惯量为（犐狓狓，犐狔狔，犐狕狕），

速度在载体坐标系分量为（狌，狏，狑），角速度在载

体坐标系分量为（狆，狇，狉），位置在地理坐标系分量

为（狓，狔，狕），四元数为（狇０，狇１，狇２，狇３），空气动力、

推力和重力在载体坐标系分量分别为（犳ａ狓，犳ａ狔，

犳ａ狕）、（犳ｐ狓，犳ｐ狔，犳ｐ狕）、（犳ｇ狓，犳ｇ狔，犳ｇ狕），空气动力矩和

推力附加力矩在载体坐标系分量分别为（犿ａ狓，

犿ａ狔，犿ａ狕）、（犿ｐ狓，犿ｐ狔，犿ｐ狕）。重力在载体坐标系分

量分别为犳ｇ狓＝２（狇１狇３－狇０狇２）犿犵，犳ｇ狔＝２（狇２狇３＋

狇０狇１）犿犵，犳ｇ狕＝（狇
２
０－狇

２
１－狇

２
２＋狇

２
３）犿犵。

２．２　推进系统模型

为了提高仿真精度，固体火箭发动机通常采

用实验数据插值的方法获得推力，并利用当地大

气压强和实验大气压强进行推力修正［５］。利用高

温、常温和低温的实验数据可以得到推力关于温

度犜ｐ和时间狋ｐ的二维数表犱犪狋犪ｐ，飞行实验温度

为犜，时间为狋时的实验推力犳ｐ０＝ｉｎｔｅｒｐ２（犜ｐ，

狋ｐ，ｄａｔａｐ，犜，狋，＇ｍｅｔｈｏｄ＇），考虑当地大气压强狆和

实验大气压强狆０ 的差异而产生的推力修正Δ犳ｐ

＝（狆０－狆）犃ｅ，其中犃ｅ 为喷口面积，则实际推力

为犳ｐ＝犳ｐ０＋Δ犳ｐ。

若不考虑推进系统的误差，则（犳ｐ狓，犳ｐ狔，犳ｐ狕）

＝（犳ｐ，０，０），（犿ｐ狓，犿ｐ狔，犿ｐ狕）＝（０，０，０）。实际推

进系统工作过程中由于推力偏心等误差的影响会

产生（犳ｐ狔，犳ｐ狕）和推力附加力矩（犿ｐ狓，犿ｐ狔，犿ｐ狕）
［６］。

推力偏心分为推力偏斜和推力横移两部分，推力

偏斜用推力作用线与飞行器纵轴形成的空间角

（αｐ狔，αｐ狕）表示，推力横移用推力作用点在载体坐

标系的坐标（犱ｐ狓，犱ｐ狔，犱ｐ狕）表示，则推力在载体坐

标系分量为：

　　犳ｐ狓＝犳ｐｃｏｓ（αｐ狔）ｃｏｓ（αｐ狕），

　　犳ｐ狔＝犳ｐｓｉｎ（αｐ狔），

犳ｐ狕＝犳ｐｃｏｓ（αｐ狔）ｓｉｎ（αｐ狕）．

推力附加力矩在载体坐标系分量为：

　　犿ｐ狓＝犳ｐ狕犱ｐ狔－犳ｐ狔犱ｐ狕，

　　犿ｐ狔＝犳ｐ狓犱ｐ狕－犳ｐ狕犱ｐ狓，

犿ｐ狕＝犳ｐ狔犱ｐ狓－犳ｐ狓犱ｐ狔．

２．３　空气动力学模型

飞行器的空气动力学特性一般以风洞实验数

据为依据，通过马赫数犕犪、攻角α、侧滑角β、角速

率（狆，狇，狉）、舵偏角（δａ，δｅ，δｒ）及重心犮犵等影响因

素插值的方法获得空气动力和力矩系数，进而计

算空气动力和力矩。空气动力特性一般在空气动

力坐标系利用总攻角α′和气动滚转角′描述，然

后通过坐标变换的方法转换到载体坐标系［７］。空

气动力和力矩在空气动力坐标系分量分别为：

犳ａ狓′＝－犆犃′犙犛＝－犳（犕犪，α′，′，δａ′，δｅ′，δｒ′）犙犛，

犳ａ狔′＝犆犢′犙犛＝犳（犕犪，α′，′，δｒ′）犙犛，

犳ａ狕′＝－犆犖′犙犛＝－犳（犕犪，α′，′，δｅ′）犙犛，

犿ａ狓′＝犆犾′犙犛犔＝犳（犕犪，α′，′，狆′，δａ′）犙犛犔 ，

犿ａ狔′＝犆犿′犙犛犔＝犳（犕犪，α′，′，犮犵，狇′，δｅ′）犙犛犔 ，

犿ａ狕′＝犆狀′犙犛犔＝犳（犕犪，α′，′，犮犵，狉′，δｒ′）犙犛犔 ，

式中：α′＝ａｒｃｃｏｓ（ｃｏｓαｃｏｓβ），

′＝ａｒｃｔａｎ（ｔａｎβ／ｓｉｎα），

狆′

狇′

熿

燀

燄

燅狉′

＝

１ ０ ０

０ ｃｏｓ′ －ｓｉｎ′

０ ｓｉｎ′ 　ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅′

狆

狇

熿

燀

燄

燅狉

，
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δａ′

δｅ′

δｒ

熿

燀

燄

燅′

＝

１ ０ ０

０ ｃｏｓ′ －ｓｉｎ′

０ ｓｉｎ′ 　ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅′

δａ

δｅ

δ

熿

燀

燄

燅ｒ

，

空气动力和力矩在载体坐标系分量分别为：

犳ａ狓

犳ａ狔

犳ａ

熿

燀

燄

燅狕

＝

１ ０ ０

０ 　ｃｏｓ′ ｓｉｎ′

０ －ｓｉｎ′ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅′

犳ａ狓′

犳ａ狔′

犳ａ狕

熿

燀

燄

燅′

，

犿ａ狓

犿ａ狔

犿ａ

熿

燀

燄

燅狕

＝

１ ０ ０

０ 　ｃｏｓ′ ｓｉｎ′

０ －ｓｉｎ′ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅′

犿ａ狓′

犿ａ狔′

犿ａ狕

熿

燀

燄

燅′

．

２．４　制导系统模型

考虑飞行器制导系统的多样性，利用参考模

型技术实现了仿真模型的一致性。飞行器设计的

不同阶段，由于对仿真精度的要求不同可以建立

不同的仿真模型。初步设计阶段认为：导引头理

想工作时，能够按照导引律的要求准确的提供导

引信号；惯导器件无误差，自动驾驶仪能够按照控

制律的要求准确地提供控制信号；舵机执行无误

差，无延迟，能够准确快速地驱动舵面。详细设计

阶段认为：导引头需要考虑探测、跟踪和导引信号

处理的动态过程；自动驾驶仪需要考虑惯导器件

误差和干扰的影响；舵机需要考虑执行的动态过

程及干扰的影响。原理样机阶段一般利用样机代

替相应数学模型进行半物理仿真实验。

假设飞行器采用比例导引和过载稳定控制，

下面以详细设计阶段为背景说明制导系统建模方

法。考虑探测、跟踪和导引信号处理动态过程的

自寻的导引头［８］单通道仿真框图如图２所示。其

中：λ为视线角，θ犿 为飞行器姿态角速率，θ犺 为导

引头框架相对于飞行器的角速率，ε′为视线误差

角，τ为导引头跟踪时间常数，λ′为测量视线角速

率。

图２　导引头单通道仿真框图

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｎｇｌｅｃｈａｎｎｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆａ

ｓｅｅｋｅｒｓｕｂｓｙｓｔｅｍ

Ｒａｄｏｍｅ模块表示导引头头罩对视线角的作

用模型，考虑折射影响的模型为１＋犚，对球形头

罩可认为犚为常数。Ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｏｒ模块表示

信号处理器的模型，不考虑识别误差情况下可认

为其模型为１。Ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｄｙｎａｍｉｃｓ模块表示

导引头框架稳定跟踪的动力模型，理想情况下可

认为其模型为１。

自动驾驶仪滚转稳定自适应控制仿真框图如

图３所示。自适应控制
［９］回路的作用是保持增益

乘积犓ｍ犓δ 为常数，低频振荡器在滚转通道中输

入一个频率＜１２Ｈｚ的小正弦测试信号，测试信

号引起峰值为０．１°的滚转舵偏角干扰，小扰动信

号引起的峰值滚转角速率不会影响正常的滚转控

制。Ａｄａｐｔｉｖｅｅｌｅｍｅｎｔｓ单元监测处理测试输出

信号，调整增益系数犓ｍ，使测试输出信号中的同

步成分为测试输入信号的负的一半，从而使滚转

通道回路增益稳定。

图３　滚转稳定自适应控制仿真框图

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｌｆａｄａｐｔｉｖｅｒｏｌｌ

ａｕｔｏｐｉｌｏｔ

对于轴对称滚转稳定飞行器，俯仰和偏航通

道具有类似的性质。以俯仰通道为例，俯仰过载

自适应控制仿真框图如图４所示。外环为加速度

计回路，主要实线导引律要求的过载稳定控制；内

环为速率陀螺回路，主要提供系统的阻尼；中间环

为综合稳定环，用于提高系统的稳定性［１０］。犌１，

犌２，犌３ 表示飞行器动态特性，仿真中由飞行力学

模块完成；犌１２表示舵机动态特性，仿真中由舵机

模块完成；犌６，犌７ 分别表示陀螺和加速度计动态

特性；犓２２，犓８，犓１１，τ１１，犓９，犓６９为控制系统设计

参数。俯仰通道自适应控制利用滚转通道增益

犓ｍ 调整犓２２，犓６９实现。为了解决导引头与飞行
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器之间的寄生姿态反馈问题，通常在过载控制的

输入端增加低通滤波器。

图４　俯仰（偏航）过载自适应控制仿真框图

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｐｉｔｃｈ／ｙａｗａｕｔｏｐｉ

ｌｏｔｆｏｒｓｅｌｆａｄａｐｔａｔｉｏｎ

四通道三环控制电动舵机仿真框图如图５

所示。犜１ 表示自动驾驶仪三通道控制指令到舵

机四控制面舵偏角指令的变换矩阵；犜２ 表示舵机

四控制面舵偏角到空气动力学三通道舵偏角的变

换矩阵［１１］；犌ｐｃ，犌ｖｃ，犌ｉｃ分别表示舵机位置环、速度

环、电流环的校正传递函数；犌ｐ，犌ｖ，犌ｉ分别表示

舵机位置环、速度环、电流环的传感器动态特性传

递函数；犽表示舵机减速器的减速比；ｍｏｔｏｒ模块

表示电机的动态特性传递函数。

图５　四通道三环控制电动舵机仿真框图

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｕｒｃｈａｎｎｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｅ

ｌｅｃｔｒｉｃｓｅｒｖｏｗｉｔｈｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｌｏｏｐｓ

３　半物理仿真模型

　　 飞行器地面半物理仿真实验主要验证制导

系统的性能指标，需要对导引头、自动驾驶仪和舵

机的工作环境进行模拟，利用原理样机完成硬件

在回路闭环仿真实验［１２］。半物理仿真硬件原理

框图如图６所示。主控计算机环境下建立仿真模

型，通过控制软件完成实时代码转换并下载到仿

真计算机运行。仿真计算机获取舵机的舵偏角并

进行目标和飞行器运动参数的解算，同时驱动目

标模拟器、转台和负载模拟器完成目标运动、飞行

器姿态和铰链力矩的模拟。导引头和自动驾驶仪

工作在转台上，导引头探测、跟踪目标模拟器仿真

产生的目标并形成导引信号，自动驾驶仪利用导

引信号结合惯导器件输出信息处理得到控制指

令，舵机在负载模拟器提供的铰链力矩环境下执

行控制指令并将实际舵偏角反馈给仿真计算机。

图６　半物理仿真硬件原理框图

Ｆｉｇ．６　ＨａｒｄｗａｒｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｄｉａｇｒａｍｏｆＨＩＬｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

半物理仿真模型就是在数学仿真模型的基

础上利用相应的硬件驱动模块进一步反映仿真计

算机与硬件之间的通信接口关系，半物理仿真结

构框图如图７所示。Ｔｏｔａｒｇｅｔｓｉｍｕｌａｔｏｒ模块表

示仿真计算机向目标模拟器发送目标和飞行器的

运动参数；Ｔｏｒｏｔａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ模块表示仿真计

算机向转台发送飞行器姿态运动参数；Ｔｏｌｏａｄ

ｓｉｍｕｌａｔｏｒ模块表示仿真计算机向负载模拟器发

送飞行器舵面的铰链力矩参数；Ｆｒｏｍｓｅｒｖｏ模块

表示仿真计算机从舵机接收舵面的舵偏角信息。

主控计算机实现变量监测和在线调参的功能。

图７　半物理仿真结构框图

Ｆｉｇ．７　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＨＩＬｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

４　仿真实验

　　 仿真实验的实施不仅需要系统详细数据，如

空气动力学风洞实验数据、推进系统推力实验数

据、飞行器质量和转动惯量数据等，还要建立导引
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律、飞行控制律以及传感器等具体模型。下面将

以某型飞行器为背景给出仿真结果，仿真曲线如

图８所示。为了验证系统的仿真精度，图９给出

　（ａ）高度射程曲线 （ｂ）航向射程曲线　　

　（ａ）Ｃｕｒｖｅｏｆｈｅｉｇｈｔａｎｄ　　（ｂ）Ｃｕｒｖｅｏｆｃｏｕｒｓｅａｎｄ

ｒａｎｇｅ ｒａｎｇｅ

（ｃ）俯仰舵偏角时间曲线 （ｄ）偏航舵偏角时间曲线

（ｃ）Ｅｌｅｖａｔｏｒｖｓｔｉｍｅ　　 （ｄ）Ｒｕｄｄｅｒｖｓｔｉｍｅ

（ｅ）攻角时间曲线 （ｆ）侧滑角时间曲线

（ｅ）Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｖｓｔｉｍｅ （ｆ）Ｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｖｓｔｉｍｅ

（ｇ）弹道倾角时间曲线 （ｈ）弹道偏角时间曲线

（ｇ）Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｖｓｔｉｍｅ （ｈ）Ｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅｖｓｔｉｍｅ

图８　仿真曲线

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｇｒａｐｈｓ

图９　无控飞行时仿真结果与飞行实验数据比较曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｆｏｒ

ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｆｌｉｇｈｔ

了无控飞行时仿真结果与飞行实验数据比较曲

线，飞行时间偏差为１．４ｓ，射程的绝对偏差为

２７６ｍ，相对偏差为２．３％，最大高度的绝对偏差

为４７ｍ，相对偏差为０．８５％，仿真精度完全满足

工程应用的要求。

５　结　论

　　 提出并实现了一种基于 Ｍａｔｌａｂ快速仿真原

型技术的飞行器地面半物理仿真实验方法。首

先，根据飞行器特性在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下

建立系统数学仿真模型，进行相应的数学仿真实

验并验证模型的正确性；然后，根据地面半物理仿

真实验需求在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下利用相应

的硬件驱动模块建立系统半物理仿真模型；在此

基础上，利用 Ｍａｔｌａｂ／ＲＴＷ功能和Ｔｏｒｎａｄｏ编译

器将系统半物理仿真模型转化为ＶｘＷｏｒｋｓ系统

下的实时仿真代码，进行相应的半物理仿真实验。

系统建模采用了模块化和参数驱动等技术，保证

了模型的可重用性，通过引入参考模型技术使系

统具有复杂模型协同开发功能，仿真过程中支持

在线调参和实时变量监测。最后，以某制导飞行

器为背景进行了仿真实验。实验表明：系统对不

同仿真背景和需求可以快速完成半物理仿真实

验，缩短了开发周期，降低了研制成本，仿真相对

偏差＜２．３％，满足工程应用的精度要求。

参考文献：

［１］　唐胜景，袁子怀．战术弹飞行力学软件系统设计［Ｊ］．飞行力学，１９９７，１５（２）：８１８５．

ＴＡＮＧＳＨＪ，ＹＵＡＮＺＨ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｆｌｉｇｈｔｍｅｃｈａｎｉｃｓｓｏｆｔｗａｒｅｓｙｓｔｅｍｏｆｔａｃｔｉｃａｌｍｉｓｓｉｌｅｓ［Ｊ］．犉犾犻犵犺狋犇狔狀犪犿犻犮狊，

４５９１ 　　　　　光学　精密工程　　　　　 第１６卷　



１９９７，１５（２）：８１８５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２］　ＲＯＬＦＥＪＭ，ＳＴＡＰＬＥＳＫＪ．犉犾犻犵犺狋犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀［Ｍ］．Ｅｎｇｌａｎｄ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９８６．

［３］　王晓东，唐硕，周须峰．飞行控制系统的快速原型设计［Ｊ］．飞行力学，２００６，２４（１）：１４．

ＷＡＮＧＸＤ，ＴＡＮＧＳＨ，ＺＨＯＵＸＦ．Ｒａｐｉｄｐｒｏｔｏｔｙｐｉｎｇｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．犉犾犻犵犺狋犇狔狀犪犿犻犮狊，２００６，２４

（１）：１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４］　ＣＯＯＫＭＶ．犉犾犻犵犺狋犇狔狀犪犿犻犮狊犘狉犻狀犮犻狆犾犲狊［Ｍ］．ＥｌｓｅｖｉｅｒＬｔｄ，２００７．

［５］　ＳＵＴＴＯＮＧＰ，ＢＩＢＬＡＲＺＯ．犚狅犮犽犲狋犘狉狅狆狌犾狊犻狅狀犈犾犲犿犲狀狋狊［Ｍ］．ＪｏｈｎＷｉｌｅｙ＆Ｓｏｎｓ，２００１．

［６］　钱杏芳，林瑞雄，赵亚男．导弹飞行力学［Ｍ］．北京：北京理工大学出版社，２０００．

ＱＩＡＮＸＦ，ＬＩＮＲＸ，ＺＨＡＯＹＮ．犉犾犻犵犺狋犇狔狀犪犿犻犮狊狅犳犕犻狊狊犻犾犲 ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

Ｐｒｅｓｓ，２０００．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　ＺＩＰＦＥＬＰＨ．犕狅犱犲犾犻狀犵犪狀犱犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犞犲犺犻犮犾犲犇狔狀犪犿犻犮狊［Ｍ］．ＡｍｅｒｉｃａｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ

ａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００７．

［８］　Ｏ＇ＨＡＮＩＡＮＳＬ，ＬＯＥＡＷ，ＬＥＷＩＳＣＬ，犲狋犪犾．．Ｕｓｅｒ＇ｓｇｕｉｄｅｆｏｒａｎｏｐｔｉｃａｌｃｏｎｔｒａｓｔｓｅｅｋｅｒｍｏｎｔｅｃａｒｌｏｔｅｒｍｉｎａｌ

ｈｏｍｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｒ］．犃狉犿狔犕犻狊狊犻犾犲犚犲狊犲犪狉犮犺，犇犲狏犲犾狅狆犿犲狀狋犪狀犱犈狀犵犻狀犲犲狉犻狀犵犔犪犫狅狉犪狋狅狉狔．犚犲犱狊狋狅狀犲犃狉狊犲狀犪犾，

犃犾犪犫犪犿犪．，１９７５．

［９］　ＶＡＮＤＯＲＥＮＶＪ．犜犲犮犺狀犻狇狌犲狊犳狅狉犃犱犪狆狋犻狏犲犆狅狀狋狉狅犾［Ｍ］．ＢｕｔｔｅｒｗｏｒｔｈＨｅｉｎｅｍａｎｎ，２００３．

［１０］　刘兴堂．精确制导、控制与仿真技术［Ｍ］．北京：国防工业出版社，２００６．

ＬＩＵ ＸＴ．犘狉犲犮犻狊犻狅狀犌狌犻犱犲牔 犆狅狀狋狉狅犾犪狀犱犛犻犿狌犾犪狋犻狅狀犜犲犮犺狀狅犾狅犵狔 ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙ

Ｐｒｅｓｓ，２００６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　ＳＩＯＵＲＩＳＧＭ．犕犻狊狊犻犾犲犌狌犻犱犪狀犮犲犪狀犱犆狅狀狋狉狅犾犛狔狊狋犲犿狊［Ｍ］．Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００４．

［１２］　李志学，朱纪洪，朱家强，等．大闭环半物理飞行实时仿真系统研究［Ｊ］．微计算机信息，２００７，２３（１０１）：１９４１９５，

２８４．

ＬＩＺＨＸ，ＺＨＵＪＨ，ＺＨＵＪＱ，犲狋犪犾．．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｌａｒｇｅｓｃａｌｅｈａｒｄｗａｒｅｉｎｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｒｅａｌｔｉｍｅｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．犕犻犮狉狅犮狅犿狆狌狋犲狉犐狀犳狅狉犿犪狋犻狅狀，２００７，２３（１０１）：１９４１９５，２８４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

作者简介：厉　明（１９８２－），男，博士研究生，主要从飞行力学仿真及飞行控制等方面的研究。Ｅｍａｉｌ：ｌｉｍｉｎｇ３０１１２８＠

１６３．ｃｏｍ

导师简介：续志军（１９５３－），男，研究员，博士生导师，主要研究方向为光电传感技术和电子技术应用。Ｅｍａｉｌ：ｘｕｚｊ５３８

＠ｃｉｏｍｐ．ａｃ．ｃｎ

●下期预告

基于空间自适应和正则化技术的盲目图像复原

郭永彩，王婀娜，高　潮

（重庆大学 光电技术及系统教育部重点实验室，重庆４０００４４）

在原非负支撑域递归逆滤波（ＮＡＳＲＩＦ）算法基础上，提出了一种基于空间自适应和正则化技术的

改进盲目图像复原算法。该算法在原ＮＡＳＲＩＦ算法的代价函数中引入两项空间自适应的加权项，分

别用来确保图像复原的逼真和平滑，自适应加权项需根据观察图像的局部特性和噪声方差求得。加入

正则化项，以达到抑制噪声的目的。并提出了根据观察图像来估计噪声方差的方法，因而不需要知道噪

声方差的先验条件。在求解中，采用共轭梯度算法来进行求解。对三幅不同背景和不同信噪比的图像

进行了仿真实验。采用改进算法得到的信噪比增益（ΔＳＮＲ）比原算法分别提高：０．２０７３ｄｂ，１．０２３９

ｄｂ，２．８６２８ｄｂ。改进算法取得了更优的图像复原效果。

５５９１第１０期 　　　　厉　明，等：基于快速仿真原型的飞行器半物理仿真系统




