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MBSE在飞行控制系统设计中的研究与应用
随着无人机技术的飞速发展，作

为机载安全关键系统的飞行控制系统
的设计面临着诸多问题，一方面是飞
行控制系统本身的复杂程度越来越高，
如何改进传统的开发流程以提高设计
效率成为一个关键问题 ；另一方面是
系统的研制周期越来越短，设计需求
迭代越来越频繁，各个子系统的技术
研发团队如何在系统设计的初期进行
快速系统设计并进行综合验证，也是
无人机研制所面临的难题。

为了解决机载系统快速原型设计
的难题、提高系统的研发效率，国内外
专家、学者和工程人员开展了很多相
关的研究。空客公司采用基于模型的
系统工程（MBSE）流程来开展 A350
全生命周期阶段的研发 ；美国航空航
天局（NASA）也积极推进 MBSE 在
航天领域中的应用 ；国内一些主机单
位 和 研 究 机 构 都 已 经 逐 步 开 始 应 用
MBSE 的方法。中国航空工业集团公
司在 2013 年成立系统工程信息化推进
委员会，选用 IBM Rational 系列产品
作为系统工程信息化的支撑工具，全

面推进 MBSE 在航空领域中的应用，
MBSE 的研究与应用正在国内外迅速
的发展和推广，已成为系统工程界的
研究和应用的热点。

本文基于某型无人机飞行控制系
统的研发实践，首先建立了无人机系
统的运行场景模型，完成了利益相关
者需求分析，在此基础上开展系统架
构模型设计，完成系统运行模型与系
统控制模型综合，结合飞机动力学模
型、环境模型、地面站系统等，实现
了基于模型的全系统综合集成试验。
最后使用自动代码技术生成机载软件，
加载到飞行控制计算机中，完成了半
实物铁鸟综合试验、滑行及飞行试验。

一、无人机飞行控制系统

某型无人机飞行控制系统以飞行
控制计算机为核心，包括传感器部件、
运动舵机、测控链路等，可以实现自主
起飞与返场着陆、自主执行任务，主
要功能包括三轴控制增稳和姿态保持、
自主导航、机载系统管理、应急处置
等，主要机载设备包括飞行控制计算
机、捷联惯导、大气数据系统、舵机、
测控系统、测量采集系统、起落架系统、
前轮转弯系统、发动机等。

二、基于模型的飞行控制系统
研发流程

1. 与传统飞行控制系统研发流程
的对比

传统的飞行控制系统的研制通常
需要经历系统定义、系统方案、系统
设计、分系统设计、成品研制、分系
统验证、系统综合验证、滑行 / 飞行
试验等，各个阶段相互衔接，系统信
息自上而下传递。在整个研发过程中，
由于设计初期缺乏有效的设计验证方
法，通常会发生信息的逆向反馈，从
而进行技术更改优化，在研制周期内
反复循环迭代。对新研系统，系统需
要开展硬件原理样机的研制，在系统

进行综合试验时，才能发现系统设计
需要纠正或改进的部分。最终的系统
设计需要多次“设计 - 实现 - 验证”
的迭代来完成，整个无人机系统的研
制流程如图 1 左所示，系统级的功能
需求只能在研制后期软硬件综合阶段

（如“铁鸟综合试验 / 地面站综合”阶段）
才能验证，而地面站与机载系统的接
口逻辑需要在“机上地面试验”阶段
才能进行验证。

基于模型的飞行控制系统研制如
图 1 右所示，使用模型在整个研制周
期内进行信息传递，建立模型与系统需
求之间的连接关系，在 V 型图的左边
的各个阶段都可以进行模型仿真验证，
确认系统设计与需求的符合性，验证
系统需求是否满足利益相关者的原始
需求，在系统设计初期即进行系统功
能行为、机载系统与地面站接口与控
制逻辑综合等验证，可以极大地提升
系统早期的设计成熟度，减少后期验
证带来的设计反复和风险，从而降低
系统开发与试验的时间、人力、物力
成本。

2. 基于模型的飞行控制系统设计
实践

无人机飞行控制系统的研发除了
需要遵循基于模型的系统研制流程外，
还具有自身的特点。本文根据系统运
行构想分析、利益相关者需求分析，
构建了系统运行场景模型，梳理出飞
行控制系统的功能 / 性能需求。根据系
统功能 / 性能需求，开展系统架构模型
设计、系统运行模型与控制模型的设
计，并使用了模型接口将系统运行模
型与系统控制模型进行综合，结合飞

机动力学模型、环境模型、地面站系
统等，形成了具有“虚拟铁鸟”特征
的无人机飞行控制系统虚拟测试环境，
开展了基于模型的全系统综合集成试
验。系统功能 / 性能模型完成所有验证
后，使用自动代码生成技术实现机载
系统模型到机载代码的自动转换，加
载到飞行控制计算机中，完成了半实
物铁鸟综合试验、滑行 / 飞行试验。整
个基于模型的飞行控制系统研制流程
如图 2 所示。

本文在系统运行场景模型和系统
架构模型设计时，使用了 SYSML 语
言和 IBM Rhapsody 工具，而在系统
运行模型和系统控制算法时，则使用
了 MATLAB/Simulink/Stateflow 进
行设计。

三、基于模型的飞行控制系统设计

1. 飞行控制系统运行场景建模
运行使用构想用于描述系统在全

寿命周期各阶段如何运用以满足利益
相关者的期望。它从使用的角度描述
系统的特征且促进对系统目标的理解，
是获取利益相关者期望、需求和确定
系统结构的重要来源，是系统中与用
户相关联的需求开发和系统设计的出
发点。在某型无人机飞行控制系统研
制过程的设计初期，本文以飞行操作
员、地面监控人员、机务人员等利益
相关者需求为驱动，分析无人机系统
的运行场景，包括飞行、滑行、维护
等场景，对每一个场景用例，分别针
对每一个利益相关者进行了分析，构
建了运行场景的活动图、顺序图等模
型，完成了对无人机系统需求的准确
捕获并确认。

2. 系统功能架构建模
飞行控制系统功能架构建模是基

于前一阶段的系统运行场景模型，综
合考虑所有利益相关者需求，将系统
拆分成内部子系统及组件，对每一个
用例按子系统进行功能分解与分配，
从系统内部组成梳理系统的功能及内
外部接口关系，识别系统与外界、子
系统内部的交互，完成系统的状态行
为定义，并通过模型的执行对需求进
行验证与确认，最后形成完整的系统
功能模型。系统功能需求在这一阶段

进一步细化、分解、完善，并捕获缺
失的系统需求，最终形成飞行控制系
统架构模型及运行模型，包括系统的
模块图、流程图、状态图等。传统飞
行控制系统设计的系统详细设计方案、
接口控制文件、通信协议、软件功能
需求等文件在本阶段由模型替代，并
在层次性、完整性、准确性上得到了
极大的增强，显著的提高了系统设计
的效率和质量。

3. 控制律模型设计
该无人机控制律的设计贯穿于无

人机从发动机开车、滑行、起飞、爬升、
巡航、执行任务、返航、下降、自主
着陆，以及飞行中故障情况下应急处
置的整个飞行过程，并保证具有良好
的飞行品质，特别应保证在执行任务
阶段的平稳性要求，包括自主飞行管
理、三轴控制增稳、自动油门、姿态
保持、四维导航、自动起飞及进场着
陆等主要功能。该无人机控制律设计
采用 MATLAB/Simulink 作为统一设
计平台，设计环节基于系统需求进行
模型的设计，在建模过程中定制了大
量可重复使用的算法模块库，复杂逻
辑采用 Stateflow 基于状态机进行建
模，实施环节通过自动生成代码实现
从设计到实施的过渡，主要采用了标
准模型设计、模型接口管理、基于脚
本的项目配置、自动代码生成等技术。

4. 系统综合模型设计
为了实现基于模型的全系统集成

试验，本文构建了无人机系统综合模
型，包括机载系统模型、飞机气动模型、
环境系统模型、地面站系统等。其中，
机载系统模型包括飞控计算机模型、
飞行传感器模型、机载交联系统模型、
舵面驱动系统模型 ；飞机气动模型采用
了飞机气动数据库进行构建 ；环境系

统模型主要包括大气紊流模型、地面
模型、环境模型等 ；而地面站系统则
使用了该型无人机的真实地面站系统。
飞控计算机核心功能逻辑、控制律算
法是飞行控制系统建模的核心，围绕
系统功能模型 / 控制律模型 / 飞机模型
/ 传感器模型，采用真实地面站系统对
飞行控制系统模型进行综合集成试验，
验证并确认了该型无人机系统的内 / 外
部接口及全部功能逻辑。图 3 是某型
无人机系统模型架构图。

四、基于模型的飞行控制系统验证

在基于模型的飞行控制系统研发
过程中，本文对系统研发每个阶段的设
计结果进行了验证。对系统运行场景
模型的验证，确认系统功能满足飞机
级需求 ；对系统功能模型的验证，确
认系统架构、接口、状态逻辑满足系
统级需求 ；建立“虚拟铁鸟”模型驱
动闭环飞行试验环境，确认机载系统
模型 / 控制律模型 / 地面站系统等的功
能 / 性能 / 接口 ；经过“虚拟铁鸟”验
证后的模型，使用自动代码生成技术，
加载到飞行控制计算机中，进行半实
物闭环测试，完成硬件在环测试 ；最
后完成了该型无人机系统的试飞验证。

在 系 统 研 制 过 程 中， 模 型 逐 级
往 下 传 递， 本 文 采 用 Rhapsody 和
Maltlab 等 工 具 完 成 了 运 行 场 景 模
型 和 系 统 功 能 模 型 的 设 计 与 仿 真 验
证。 在 模 型 集 成 综 合 阶 段， 采 用 了
Matlab/Simulink 作 为 模 型 运 行 平
台， 将 Rhapsody 建 立 的 模 型 通 过
Stereotype（S Function） 接 口 导 入
到 Matlab/Simulink 中，完成了模型
综合集成验证，并基于综合模型建立
了飞行控制系统“虚拟铁鸟”，开展基
于模型的飞行控制系统 / 地面站 / 试验

环境的联合试验，在初步设计阶段即
对系统完成了集成验证与虚拟飞行试
验，确认了全系统功能 / 性能满足飞行
控制系统的研制需求。基于模型的试
验验证过程和全系统集成验证试验构
型如图 4 所示。经过前期充分验证后
的机载系统，在半实物试验 / 机上地面
试验 / 试飞验证过程中，相较于传统的
型号研发，减少了很多不必要的设计
反复迭代，缩短了试验验证周期，显
著地减少了物理试验的次数和成本。

五、结论

本文基于某型无人机飞行控制系
统的研发实践，在系统设计过程中对
MBSE 流程进行了适应性剪裁和改进，
首先在系统设计的初期，建立了无人
机系统的运行场景模型，完成了利益
相关者需求分析及建模仿真，然后在
运行场景模型的基础上，开展了机载
飞行控制系统功能需求的建模，同时
设计了一套可验证飞行控制系统模型
的试验环境，构建了该型无人机系统
的“虚拟铁鸟”，完成了基于模型的飞
行控制系统与无人机地面站的全系统
闭环飞行试验，并通过模型自动代码生
成技术，实现了机载软件的快速设计。
基于模型的全系统集成研发平台的建
立，有效地改进了现有的飞行控制系
统设计流程，在设计前期完成了系统 /
控制律 / 地面站的虚拟飞行试验，形成
了一种基于模型的系统研发模式和设
计流程，大量减少了真实物理试验的
次数，提高了系统早期的设计成熟度，
显著地提升了该型无人机系统的研发
效率。

图2　基于模型的飞行控制系统研制流程示意图。

图4　基于模型的验证过程与全系统模型集成验证试验构型。

图1　无人机系统“传统的研制流程”与“基于模型的研制流程”。

图3　某型无人机系统模型架构图。
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NASA研究更静音的翼身融合客机布局
美国《航空周刊》网站 7 月 13 日

刊登的一篇文章称，噪声或许是传统
商业航空面临的最棘手的环境挑战之
一。公众对建造或扩大机场网络的反
对意见已经、并且也将继续成为航空
运输增长的限制。为明确航空技术投
资方向，NASA 设定了若干中长期环
境目标，包括将飞机噪声限制在机场
范围之内。已有研究证明，只有采用
非传统的飞机布局才能满足环保目标。

截止目前，翼身融合（BWB）布
局，NASA 也将其称为混合翼身布局

（HWB）显示出了最大的降噪潜力，
但之前的研究表明它还无法满足噪声
指 标。 如 今，NASA 进 一 步 开 展 了
BWB 布局的降噪技术研究，提出了一

些能使 BWB 布局满足远期（2035 年）
噪声要求的潜在技术。

2015 年 结 束 的 NASA 环 境 负 责
任航空（ERA）项目表明，BWB 是截
至目前发现的最安静布局。到 2025 年，
BWB 布局可实现相比 FAA36 部第 4
阶段累积噪声裕度 40.4EPNdB。ERA
项目瞄准的是中期（2025 年）环保目
标（相比 FAA36 部第 4 阶段累积噪
声裕度 42EPNdB），因此 301 座级的
BWB 布局稍稍未达标，但相比同等尺
寸的先进管状机身加机翼布局噪声水
平低 22.1dB。

目前，NASA 已经识别出一些额
外技术，预计 2035 年应用后可实现
累积噪声裕度 50.9EPNdB。同时，相

比波音 777 大小的飞机，可将暴露在
85dB 以上噪声等级地区的面积缩小
94.4%。缩小如此大的噪声暴露面积需
要从发动机、起落架、高升力系统到
飞发集成等各方面着手解决噪声产生
和传播问题。

在 NASA 兰 利 研 究 中 心 高 级 研
究 工 程 师 拉 斯· 托 马 斯 的 带 领 下，
NASA 开始了瞄准 2035 年降噪目标

（相比 FAA36 部第 4 阶段累积噪声裕
度 52EPNdB）的技术研究。托马斯 6
月在丹佛举行的 AIAA 航空年会上公
布了部分研究成果。一些技术涉及齿
轮传动涡扇发动机，包括拓展到进气
道唇口的声衬，更短、更轻、阻力更
小的短舱 ；声衬还用到了核心喷管上

以吸收燃烧室低频噪声 ；将外涵气流
分成两股的分流器进行了加厚，后部
管道和分流器也进行了重新设计以改
变风扇噪声的指向、增加屏蔽效果。

BWB 布局噪声降低的主要贡献
来自于机身对风扇和喷流噪声的屏蔽。
托 马 斯 在 HWB-FT-2017 方 案 中 对
屏蔽效果进行了进一步的优化。采用
椭圆风扇喷管减小喷管尖端距离机身
表面的距离、增加屏蔽效果 ；风扇喷
管采用负角度斜接（底部更长）具有
增加机体下部阴影面积的效果 ；垂尾
根部面积增加则可屏蔽侧向噪声。

从 HWB-2016 方 案 到 HWB-
FT-2017 方案对降噪贡献最大的则是
起落架和高升力系统。ERA 项目中研

究的新布局高升力系统都采用了前缘
克鲁格襟翼以实现层流流动。克鲁格
襟翼从机翼下表面展开可以在起降阶
段保护机翼前缘不受昆虫和其他污染
物影响。但是襟翼展开机构、展开后
的凹槽部分都是新的噪声源。

在 HWB-2016 方 案 中， 襟 翼 托
架垂直于机翼前缘，导致很强的横流
和噪声 ；HWB-FT-2017 方案中将托
架重新顺流向布置，降低了横流噪声。
襟翼内部的凹槽也填充了柔性表面以
起到整流和降噪作用。2016 年，波音
和巴航工业在 E170 环保验证机上对
传统前缘缝翼填充物进行了飞行测试，
结果显示可降低噪声 10dB。

此 外， 起 落 架 是 飞 机 进 近 时 最

大的噪声源，也是进一步降低系统级
飞机噪声的障碍之一。BWB 布局的
一大好处是，采用翼上安装发动机可
将起落架长度缩短，从而减小噪声。
HWB-2016 方案使用了起落架局部整
流降低噪声。HWB-FT-2017 方案采
用更大的起落架舱，只将机轮暴露在
外，类似于军用运输机的侧面安装起
落架。新的起落架舱进一步降低了噪
声的产生和机体下表面对噪声的反射。

托马斯和他的合作伙伴表示，他
们的研究表明上述降噪技术都很有潜
力使 BWB 布局满足远期（2035 年）
环保目标，但他们警告说，其中的任
何一项技术都不能直接应用于其他非
常规布局。 （王元元）

主起落架舱降低了噪声产生量和机体对噪声

的反射。图中左侧展开的克鲁格襟翼内凹的

部分有填充物和顺流向布置的托架。
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