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摘要：仿真是无人直升机飞行控制应用技术研究的主要手段。以某新型无人直升机为背景，利用风洞试验获得

的无人直升机不同速度、高度和重量下的状态和控制系数矩阵，采用基于多维线性插值的方法建立了无人机非线性

模型。基于此非线性模型设计了无人直升机增稳控制器，并在 VC++软件环境下进行了仿真。通过仿真复现了无人

直升机纵横向耦合与前飞过程“掉高”的现象，并对现象的原因进行了详细分析。在仿真软件设计中，无人直升机

模型与控制器采用模块化设计方法，具有一定的通用性。 
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Unmanned Helicopter Simulation Based on VC++ 
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Abstract: Simulation is the main method of unmanned helicopter control technology and its application research. 

According to the state coefficient matrix and control coefficient matrix obtained under different speeds, heights and weights 
by wind tunnel test, a method based on multi-dimension linear interpolation is proposed to set up unmanned helicopter 
non-linear model. Then Augmentation controller is designed based on the non-linear model, and simulation is made in 
VC++ software development environment. The phenomenon of longitudinal and lateral channels and height fall during 
forward flight are reproduced, and the reasons are analyzed in detail. In the flight simulation software, modularized 
controller design is used in flight model which has generality. 
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0  引言 

无人直升机利用旋翼在静止空气和相对气流中

产生向上的力并通过自动倾斜器实现垂直上升或下

降、悬停、原地转弯，前飞、后飞、侧飞及长时间

悬停、贴近地面飞行，或利用地形地物隐蔽飞行等，

广泛应用于地形勘测、灾情监视、战场监视、靶试

目标、空中巡逻、舰载反潜反舰等[1]领域。 
由于软件仿真设备简单、成本低、易实施，特

别适用于研究开发、方案论证以及总体指标的设计

等[2-3]。在确定初始状态后，把控制律的输出结果作

为模型输入，通过模型进行解算，得出无人直升机

的飞行参数，再把其作为反馈量送给控制系统，形

成闭环控制回路，通过图形界面和飞行参数的观察

和分析，调整控制参数，及早发现设计缺陷[4-5]。故

基于 Windows 操作系统下的 Visual C++6.0 环境和

模块化的思想，进行无人直升机系统的设计与仿真。 

1  无人直升机模型 

无人直升机采用的坐标系为：原点 O 位于无人

直升机重心， x 轴在无人直升机对称平面内且指向

机头，y 轴在对称平面内并指向机身上方，z 轴与 x

轴和 y 轴构成右手系。对象无人直升机为单旋翼风

扇涵道式结构布局，升力由旋翼和风扇共同提供。

机身包含涵道体、导流片及悬挂于涵道下方的发动

机等，其特殊构型使风扇总距变化时涵道内部流场

变化很大。因此，为准确考虑机身气动性，进行 1：
1 机身模型吹风试验，得到不同高度、空重和飞行

速度下无人直升机状态系数矩阵 A和控制系数矩阵

B。无人直升机状态方程可表示为： 
( ) ( ), , , ,H G V H G V= +X A X B U               (1) 

式中， , , , , , , , ,
T

x y z x y zV V V ω ω ω φ ψ θ⎡ ⎤= ⎣ ⎦X ，各分量

分别为沿 x y z、 、 三轴的线速度（单位 m/s）、绕三

轴的角速度（单位 o/s）和滚转角，偏航角，俯仰角

3 个姿态角（单位 o）；操纵量U =  [ ]7 1 1, , , T
TA Bϕ ϕ ，

各分量为旋翼总距、横向周期变距、纵向周期变距
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和风扇总距（单位°）， H （单位 m）为飞行高度，

G（单位 kg）为空重，V （单位 m/s）为飞行速度，

A和 B分别为随飞行高度、空重和飞行速度变化的

系统状态系数矩阵和控制系数矩阵。 
风洞试验获得无人直升机飞行高度（km）为 0、

0.5、1.0、1.5、2.0、2.5、3.0，空重（kg）为空载、

半载和满载与飞行速度（m/s）分别为 0、5、10、
12、15、20、25、30 时的系统状态系数矩阵与控制

系数矩阵。根据无人直升机当前高度、空重和飞行

速度信息在风洞试验获得的状态节点中的位置，采

用模态点状态阵在高度、空重和速度三维方向上线

性插值的方法实时获得无人直升机模型用于仿真。 

2  高度、空重和飞行速度的获取 

根据当前状态点在风洞试验获得的状态节点中

的位置，采用在高度、空重和速度方向上插值的方

法实时获得无人直升机模型的关键是如何实时获取

高度、空重和飞行速度。由无人直升机状态方程可

知，飞行速度可从模型中 Vx、Vy、Vz 计算获得，而

高度和空重却无法直接获得。利用模型可得无人直

升机升降速度，通过对升降速度的积分即可获得无

人直升机飞行高度。无人直升机动力系统配置双活

塞式航空发动机，双发动机采用并联控制，通过舵

机控制发动机风门开度调节燃油流量保证旋翼转速

恒定提供升力，故可考虑对风门舵机控制量实时监

测达到测量发动机燃油消耗的目的，进而估计无人

直升机飞行空重。根据风门舵机控制量与发动机燃

油消耗量地面测试试验得出单发动机单位时间内耗

油量 m（单位 kg）与风门舵机控制量 u 间的关系为： 

( )min

max min

1151 6
7 260

u u
m

u u
−⎡ ⎤

= +⎢ ⎥−⎣ ⎦
                    (2) 

式中， min maxu u、 为发动机风门开度最小与最大时

舵机输入电压，对风门舵机输入电压 u 积分即可实

现发动机燃油消耗的测量，故无人直升机空重 G 为： 
( )

0 0

min
0 0

max min

11512 d 6 d
3 630

t t

t t

u u
G G m G

u u
−⎛ ⎞
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式中， 0G 为无人直升机起飞前重量， 0t 为初始

时刻， t 为飞行时间。 

3  无人直升机运动仿真 
通过求解无人直升机状态系数的矩阵的特征根

可知，如 320 kg、0 km 悬停状态下的特征根为 0，
-0.977 5，-0.173 2，-0.538 3+0.072 9i，-0.538 3-0.072 9，
i0.291 2+0.412 9，0.291 2-0.412 9i，0.173 9+0.472 1i，
0.173 9-0.472 1i，无人直升机具有正实部的共轭复 

根，无人直升机为静不稳定系统，故在仿真时先应

增稳控制器设计，引入俯仰、滚转和航向角速度增

加系统稳定性，后进行姿态反馈闭环控制，如图 1。 
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图 1  无人直升机姿态控制 

在无人直升机仿真控制系统中需要一个持续不

断的定时器定时采集数据，计算误差，然后根据偏

差计算控制量控制无人直升机。模型仿真算法采用

欧拉法，定时器采用基于 Windows2000 系统，精度

较高的多媒体定时器，其定时最高精度是 1 ms，误

差在 1 ms 之内，如果在规定的时间内执行不完中断

代码则会造成系统阻塞，模型运行周期为 1 ms，控

制周期为 20 ms，即 20 ms 施加一次控制信号。 
定义一个多媒体定时器的方法为： 

#include <mmsystem.h> 
#pragma comment(lib, "winmm") 
UINT m_unTimerID； 
gl_uTimerID=timeSetEvent(1, 1, FlyProc, NULL, 
TIME_PERIODIC)； 

其中，第 1 个参数为定时的间隔，以 ms 为单

位，第 2 个参数是定时器的误差，单位为 ms，可为

0，如果为 0 表示用尽可能小的误差，第 3 个参数是

定时要执行的回调函数，第 4 个参数为传递到回调

函 数 的 参 数 ， 最 后 一 个 参 数 可 选 择 TIME_ 
PERIODIC 或 TIME_ONESHOT，分别表示定时器

连续不断工作或只执行一次。其回调函数的格式为： 
void CALLBACK FlyProc(UINT uID, UINT uMsg ， 
DWORD dwUser, DWORD dw1, DWORD dw2) 
{ 

static unsigned char ucCtrlPeriods = 0；//控制周期 
ucCtrlPeriods++； 
if (ucCtrlPeriods >= 20) 
{ ；//控制 
ucCtrlPeriods = 0； 
} 

} 
图 2 为无人直升机上升速度为 7 m/s，前飞速

度匀速增加至 30 m/s 爬升至 400 m 的高度，然后，

前飞速度匀速下降至 10 m/s 时部分飞行参数曲线。 
从曲线可见，对象无人直升机纵横向具有严重

的耦合性，耦合由旋翼气动力间的耦合引起，从气

动力角度来说，这些耦合产生了耦合通道的交叉导

数。从无人直升机状态方程来说，无人直升机的耦

合分 2 种：一是由状态矩阵 A中状态变量间的耦合

引起，即某一状态变量的变化会引起其它状态变量

的变化，称为状态耦合；           （下转第 81 页） 
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真，验证磁场的指标。脉冲磁场的设计是对磁场线

圈的。回路总电阻和总电感可由式  (11)、式  (12) 确

定。在实际的磁场产生装置中，线圈的电阻和电感

可通过测量得到，总电阻和电感减去线圈电阻和电

感，就得到放电线路应具有的电阻和电感。同时，

通过对线圈磁场的仿真，得到有关线圈效率的线圈

形状参数。这些都对脉冲强磁场装置的实施提供了

有力的理论基础。 
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另一个是由输入矩阵 B引起的，即操纵输入对其它

通道会造成影响，称为操纵耦合，因此，在实际应

用时应首先对无人直升机进行解耦控制器设计。  

从高度曲线看出，当无人直升机前飞速度从 30 
m/s 匀速下降至 10 m/s 时，高度先下降，后又上升

至 400 m，这是由于减速过程，自动倾斜器后倒，

旋翼产生向后的力使直升机减速，以至于原先系统

建立起来的升力和重力的平衡被打破，此时旋翼产

生的力分为 2 个方向，一是垂向，用于平衡重力，

二是沿 x 轴负向，用于减速，升力不足以平衡重力，

故出现“掉高”现象，但当高度出现偏差时，控制

系统调节总距使高度恢复至 400 m 高度，试飞时可

通过前飞速度对旋翼总距进行补偿解决此问题。  
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(b) 俯仰角速度和滚转角速度  
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(c) 前飞速度和侧飞速度  
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(d) 高度  

图 2  无人直升机仿真曲线 

4  结束语 

分析结果表明，模型与控制采用模块化设计方

法，具有一定的通用性，可为无人直升机的设计和

改进提供一定的参考价值。 
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