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无人直升机等效仿真平台开发
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摘要：依据“等效飞控”的开发思想，利用μＣ／ＯＳ－Ⅱ实时内核在 ｗｉｎｄｏｗｓ环境下的可移植性，保证等效仿真平台与
机载实时内核具有相同的任务调度功能，设计了无人直升机等效飞控软件，实现 ＰＣ机环境下的实时仿真，并对
ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ视景软件进行二次开发，实现无人直升机全过程飞行仿真演示；在ＰＣ机环境下快速验证制导控制策略的
合理性和鲁棒性，不受限于硬件条件的诸多限制，提高飞控软件的开发效率。
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　　无人直升机等效仿真环境是半物理实时仿真环境的补
充，主要由动力学模型软件和等效飞控软件等组件组成。等

效仿真环境可以贯穿于无人直升机飞行控制开发周期内，快

速验证飞控软件中的导航、制导与控制模块的功能以及逻辑

正确性。文献［１－２］基于 ＦｌｉｇｈｔＬａｂ（仅在 Ｌｉｎｕｘ平台使用）
线性化之后的线性模型组进行等效仿真和半物理仿真，实现

了无人直升机模型从无到有的重大突破，解决了空中阶段的

设计和仿真问题；为了追求建模的准确性，文献［３］采用德国

ＲＴｄｙｎａｍｉｃｓ公司开发的专业直升机建模软件 ＲｏｔｏｒＬｉｂ进行
建模，对其进行二次封装成模型库，在 Ｃ／Ｍａｔｌａｂ环境下进行
仿真研究，基本实现了闭环，但是未针对起降阶段无人直升

机模型特性进行研究。本研究在前人的基础上，对 ＲｏｔｏｒＬｉｂ
软件建模进行深度挖掘，从模型角度实现了从空中、地面全

过程的仿真验证，并对起降阶段各通道的控制方案进行调

整，获得了良好的控制性能，成功应用于工程型号。



１　核心思想

等效的核心思想在于：在Ｗｉｎｄｏｗｓ环境下进行飞控系统
的开发和实时仿真验证，实现 ＰＣ机与飞控机环境下控制时
序、控制逻辑完全等效，其导航、制导、控制功能模块无需任

何修改就能移植到嵌入式飞行控制计算机中进行半物理实

时仿真以及后续的试飞环节。

核心技术：在 ＰＣ机 ｗｉｎｄｏｗｓ开发环境和嵌入式飞控计
算机中使用相同的实时内核，使得开发者能在相同的实时核

平台上开发软件，其开发构思流程如图１所示。

图１　开发构思流程示意图

　　脱离飞行控制计算机和仿真计算机等硬件条件的限制，
独立于仿真计算机和飞控计算机的硬件约束，避免因飞控代

码的改动而重复多次进行烧录，仍然能够进行飞行控制相关

工作的开发，提高开发效率。ＰＣ机环境下不仅可以对飞行
控制软件进行控制逻辑验证，而且在仿真过程中能够有针对

性地动态注入不确定性，验证控制律的鲁棒性；经验证后的

飞行控制律移植到机载飞行控制计算中进行半物理实时仿

真，最后进行样例无人直升机的试飞工作，降低试飞风险。

２　方案设计

在ＰＣ机环境下的等效仿真环境主要由样例无人直升机
动力学模型软件、等效飞控软件、遥控遥测软件和独立视景

软件共同组成。等效仿真环境的总体框架如图２所示。

图２　总体框架

２．１　动力学模型模块
动力学模型能够逼真地反映样例无人直升机的物理特

性［４－７］。模型实时接收等效飞控软件中的舵面输出，作为动

力学模型的操纵输入，然后进行模型的迭代解算，将实时解

算出的飞行状态量经串口实时发送给等效飞控，同时将模型

解算出的旋翼相关信息和有关运动场景的信息通过 ＵＤＰ发
送给ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ作三维视景显示。仿真模型软件框架如图３
所示。

图３　仿真模型软件框架

　　为了兼顾仿真过程中的实时性，通过Ｗｉｎｄｏｗｓ提供的多
媒体定时器模块进行模型解算环节的调度，设置解算周期为

５ｍｓ；输入４路操纵舵面值（总距、纵／横向周期变距、尾桨
距），根据模型输出飞行状态变量的物理特性，划分为快慢帧

进行发送，表１～表２分别列出了模型和等效飞控之间的数
据交换快慢帧的数据定义。表３为上行数据帧的定义。

为了便于后续的仿真验证分析，对直升机模型进行了封

装，并提供相应的接口功能函数供用户使用，表４列出了动
力学模型封装库的函数。

　　通过模型封装技术和规范化函数的接口，该模型库能够
真正实现无人直升机从地面开车到空中巡航飞行以及最后

返航着陆至停机坪的全过程非线性仿真，满足现阶段无人直

升机飞行控制功能验证的需求，如飞行过程中动态注入不确

定性（发动机转速的波动、常值风、紊流风等大气扰动以及空

中停车功能）。

表１　下行快帧数据定义

数据名称 字节数 单位 分辨率

同步码 ２ － －

识别码 １ － －

迎角 ２ ° ０．０１

侧滑角 ２ ° ０．０１

俯仰角 ２ ° ０．０１

滚转角 ２ ° ０．０１

偏航角 ２ ° ０．０１

俯仰角速率 ２ °／ｓ ０．０１

滚转角速率 ２ °／ｓ ０．０１

偏航角速率 ２ °／ｓ ０．０１

Ｘ轴加速度 ２ ｍ／ｓ２ ０．０１

Ｙ轴加速度 ２ ｍ／ｓ２ ０．０１

Ｚ轴加速度 ２ ｍ／ｓ２ ０．０１

备用 １０ － －

校验 １ － －
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表２　下行慢帧数据定义

数据名称 字节数 单位 分辨率

同步码 ２ － －

识别码 １ － －

气压高度 ２ ｍ ０．１

海拔高度 ２ ｍ ０．１

空速 ２ ｍ／ｓ ０．０１

东向速度 ２ ｍ／ｓ ０．０１

北向速度 ２ ｍ／ｓ ０．０１

升降速度 ２ ｍ／ｓ ０．０１

经度 ４ ° １０－６

纬度 ４ ° １０－６

备用 １０ － －

校验和 １ － －

表３　上行数据帧定义

数据名称 字节数 单位 分辨率

同步码 ２ － －

识别码 １ － －

总距 ２ ％ ０．００１

尾桨距 ２ ％ ０．００１

纵向周期变距 ２ ％ ０．００１

横向周期变距 ２ ％ ０．００１

备用 １０ － －

校验和 １ － －

表４　动力学模型封装库函数列表

函数名称 函数功能

ＲＬＣ＿ＣｒｅａｔｅＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒ 直升机模型建立

ＲＬＣ＿ＤｅｌｅｔｅＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒ 直升机模型删除

ＲＬＣ＿ＳｉｍＲｅｓｅｔ 模型重置

ＲＬＣ＿ＳｅｔＩｎｉｔｉａｌＳｔａｔｅ 模型状态初始化

ＲＬＣ＿ＳｅｔＭｏｄｅｌＩｎｐｕｔ 模型输入

ＲＬＣ＿ＳｉｍＵｐｄａｔｅ 模型更新

ＲＬＣ＿ＧｅｔＭｏｄｅＯｕｔｐｕｔ 模型输出

ＲＬＣ＿ＳｅｔＲｕｎｗａｙ 机场信息设置

ＲＬＣ＿ＧｅｔＭ＿ＦｏｒｃｅＡｎｄＴｏｒｑｕｅ 获取主旋翼力／力矩

ＲＬＣ＿ＧｅｔＴ＿ＦｏｒｃｅＡｎｄＴｏｒｑｕｅ 获取尾桨力／力矩

ＲＬＣ＿ＥｎｇｉｎｅＲｅｓｅｔ 发动机状态重置

ＲＬＣ＿ＥｎｇｉｎｅＳｔａｒｔ 发动机启动

续表（表４）

函数名称 函数功能

ＲＬＣ＿ＥｎｇｉｎｅＳｔｏｐ 发动机关闭

ＲＬＣ＿ＳｅｔＥｎｇｉｎｅＲＰＭ 设置发动机转速

ＲＬＣ＿ＧｅｔＥｎｇｉｎｅＲＰＭ 获取发动机转速

ＲＬＣ＿ＧｅｔＥｎｇｉｎｅＰｏｗｅｒ 获取发动机功率

ＲＬＣ＿ＩｓＴｏｕｃｈｉｎｇＧｒｏｕｎｄ 起落架触／离地标志

ＲＬＣ＿ＧｅｔＤａｍａｇｅＳｔａｔｅ 获取飞机安全状态

ＲＬＣ＿ＧｅｔＦｏｒｃｅＡｔＣｏｎｔａｃｔ 获取起落架支撑力

ＲＬＣ＿ＳｅｔＷｉｎｄＶｅｌｏｃｉｔｙＩｎＥＮＵ 设置东北天向风速

ＲＬＣ＿ＳｅｔＷｉｎｄＶｅｌｏｃｉｔｙ 设置水平风速

ＲＬＣ＿ＳｅｔＴｕｒｂｕｌｅｎｃｅ 设置紊流风

２．２　等效飞控模块
该模块主要验证上层控制逻辑的正确性，仿真过程中实

时接收动力学模型的飞行状态供控制律进行解算，并将解算

后的控制舵面输出给样例无人直升机的动力学模型。

为了实现控制代码在 ＰＣ机和飞行控制计算机下的等
效，在Ｗｉｎｄｏｗｓ环境下进行 μＣ／ＯＳ－Ⅱ的移植，保证等效飞
控与机载飞控具备 μＣ／ＯＳ－Ⅱ的任务、时间、信号量等管理
功能，实现多任务创建、任务优先级分配等，保证上层飞行控

制代码的等效性。结构框图如图４所示。

图４　等效飞控软件框架

　　以下简要描述等效飞控软件功能模块：
１）传感器模块
在ＰＣ机下模拟机载飞控中传感器的接收功能，实时接

收动力学模型的飞行状态。机载传感器大致包括 ＧＰＳ、大气
机、磁力计、无线电高度表、垂直陀螺、角速率陀螺等。可模

拟传感器的测量误差、信号死区等基本特性，简易验证不同

传感器自身特性对控制性能的影响。

２）执行机构模块
该模块主要模拟舵机输出功能，将控制律解算得到的变

距操纵量转化为执行机构的舵面输出，并进行组帧，经过串

口发送给无人直升机的动力学模型。

３）遥控遥测模块
遥控遥测模块主要接收遥控遥测软件上行的遥控指令
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和下行的遥测信息，从测控软件接收遥控指令，将飞行状态

按照协议组帧并实时发送给测控界面显示。

４）导航控制模块
该模块是整个等效飞控软件的核心，其软件架构、时序、

控制逻辑与机载部分完全相同。经等效仿真验证后的飞行

控制律可以１００％移植到机载飞行控制计算机中。等效飞控
的导航控制代码能从ｗｉｎｄｏｗｓ平台上直接移植到目标机内运
行正是开发等效飞控的核心思想。

５）监控界面
Ｗｉｎｄｏｗｓ环境下的等效飞控软件采用 ＶＣ６．０作为编译

环境，为了方便飞行控制律的调试，可以利用ＰＣ显示功能将
重要的飞行状态信息打印在 ＤＯＳ界面上，主要包括无人直
升机的飞行参数、飞行模态以及控制舵面参数等信息，如图５
所示。

图５　监控界面示意图

　　６）数据通信模块
该模块主要利用 Ｗｉｎｄｏｗｓ平台下的串口通信库实现数

据通信功能。它将执行机构模块数据和测控模块的下行数

据通过串口输出，接收测控模块上行数据和仿真模型数据。

２．３　遥控遥测模块
该模块主要供地面工作人员使用，主要发送遥控指令和

遥调指令，并接收飞控输出的飞行状态信息和飞行模态，供

地面人员对无人直升机的飞行过程进行实时监控。

２．４　独立视景模块
该模块对ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ进行二次开发实现独立视景仿真，

对无人直升机通过逼真的三维视景展现无人直升机的运动

场景，容易获得直观、立体的感受。对ＦｌｉｇｈｔＧｅａｒ的数据传输
协议进行更改，添加与直升机旋翼相关的变量，表５列出了
传输协议中新增旋翼相关的变量。

３　仿真验证

借助等效仿真环境进行样例无人直升机全过程飞行仿

真，其中包括自动起飞、小速度前飞、侧飞、悬停回转、自动着

陆等典型飞行科目，在不同的飞行阶段动态注入常值风、紊

流风、动态风干扰，验证飞行控制律的鲁棒性。

表５　新增变量

变量名称 物理含义 单位

Ｍａｉｎ＿ＲＰＭ 主旋翼转速 ＲＰＭ

Ｔａｉｌ＿ＲＰＭ 尾桨转速 ＲＰＭ

Ｃｏｎｅ＿ｄｅｇ 主旋翼锥度角 °

Ｒｏｌｌ＿ｄｅｇ 侧倒角 °

Ｙａｗ＿ｄｅｇ 后倒角 °

图６　仿真示意图

３．１　仿真案例
以地面停留状态为起始状态，自动起飞后进入三角形的

航线飞行（见图７），航路飞行任务完成后，悬停在着陆点上
空，最后自动着陆，在航路飞行以及起降过程中加入不同的

动态干扰，尤其在自动着陆阶段，对着陆的位置精度要求

较高。

图７　三维航路飞行示意图

　　无人直升机的飞行轨迹为：Ａ－Ｂ－Ｃ－Ａ，表６列出不同
航段的飞行科目和大气扰动类型。

表６　各航段飞行科目一览表

序号 航段 飞行科目 扰动类型

１ ＯＡ 自动起飞、悬停 常值风６ｍ／ｓ

２ ＡＢ 小速度前飞、悬停

３ ＢＣ 小速度侧飞、悬停回转

４ ＣＡ 小速度前飞、悬停

常值风６ｍ／ｓ
１级紊流风

５ ＡＯ 自动着陆
风速８ｍ／ｓ，
风向１０°／ｓ变化
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　　１）起飞阶段：自动起飞时加入６ｍ／ｓ的西风，考察自动

起飞阶段位置、航向保持精度；

２）空中阶段：重点考察空中飞行阶段的保持高度、以及

悬停回转阶段的航向跟踪性能；

３）着陆阶段：重点考察自动着陆时的着陆点精度、航向

保持性能以及触地速度。

３．２　仿真结果

按照３．１节中的仿真案例进行六自由度全过程非线性

仿真，在不同的飞行阶段加入不同的干扰项考核无人直升机

的飞行控制品质。

图８～图９曲线表明不同的大气扰动下无人直升机的三

轴角速率（滚动角速率、俯仰角速率、偏航角速率）以及姿态

角（滚转角、俯仰角、偏航角）均能够保持平稳；尤其在悬停回

转模态，尾桨通道的控制能够对航向进行准确的跟踪控制，

自动着陆阶段大气扰动增强，动态变化的风场环境下航向偏

差保持在±１°以内。

图８　全过程飞行过程中三轴角速率响应

图９　全过程飞行过程中三轴姿态角响应

　　图１０～图１１表明在全过程飞行过程中，直升机在起飞

和着陆阶段对升降速度和高度的均能进行准确跟踪；在小速

度前飞和侧飞阶段升降速度的控制偏差保持在 ±０．２ｍ／ｓ，

高度偏差控制在 ±０．５５ｍ内；自动着陆时的触地速率０１５

ｍ／ｓ，满足指标。

图１０　全过程飞行过程中升降速度响应

图１１　全过程飞行过程中高度响应

　　图１２～图１３为起降阶段无人直升机纵横向位置偏差曲

线，在整个起飞阶段加入不同程度的大气扰动，位置控制精

度始终保持在误差的范围内（半径３ｍ的圆内），对常值风和

动态风场的适应能力强。

图１２　自动起飞纵横向位置响应

５８夏　斌，等：无人直升机等效仿真平台开发
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图１３　自动着陆纵横向位置响应

４　结论

介绍了无人直升机的等效仿真环境和等效飞控的设计

理念，为无人直升机飞行控制软件的开发提供了一种新的思

路，为飞控软件功能的快速验证构建了仿真验证环境。能够

实现在Ｃ语言环境下快速验证飞行控制软件中制导、控制功

能模块的逻辑合理性和正确性以及不同制导控制策略的优

越性。
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