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Abstract 
Model helicopter is a nonlinear, multi variable and under actuated system, and it is easy to be dis-
turbed by wind and other external factors. Closed-loop Controller is used to ensure the stability of 
the system. First, the emphasis and difficulty is the establishment of the model helicopter dynam-
ics equations, which includes the engine rotor dynamics, flapping dynamics and frame dynamics. 
Then, the closed-loop PID controller is introduced in the system to achieve the stability of the sys-
tem and to eliminate the error caused by the disturbance. Last, the Simulink simulation module is 
established to simulate. The results show that the closed loop control system based on the dy-
namic equation has good performance and stability. 
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摘  要 

模型直升机是一个非线性、多变量的欠驱动系统，飞行稳定受到风力等外界因素的干扰，需要闭环控制
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来保证系统稳定性。首先本文的重点及难点是建立模型直升机的动力学方程，考虑发动机转子动力学、

旋翼挥舞动力学和机体动力学来建立数学模型，然后应用PID闭环控制方法来实现系统的稳定性并且消

除扰动带来的误差，最后搭建Simulink仿真模块进行仿真验证。结果表明基于动力学方程建立的闭环控

制系统使模型直升机有很好的飞行性能及稳定性。 
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1. 引言 

近年来，无人直升机由于其独特的优势如价格低、噪声小、可以垂直起飞和降落、机动灵敏，在农

业领域、军用领域和娱乐领域等方面得到了普遍的应用[1]。但是由于无人直升机的控制系统具有高度的

复杂性和强耦合性[2]，所以如何实现无人直升机的稳定控制是无人机学术研究领域所面临的挑战。 
目前很多国内外研究者对直升机的控制进行了研究，例如文献[3]运用了滑模控制方法来跟踪直升机的轨

迹，对系统进行内外环仿真，提高系统的动态性能。文献[4]讲了卡尔曼滤波和直升机自主着陆的相关性，证

明了直升机可以实现稳定、灵活、无误差的飞行。文献[5]在直升机模型中运用线性二次型调节器来实现控制

系统所需的性能。文献[6]主要是解决了直升机在飞行过程中遇到的风力等外界的影响，通过直接反馈同步设

置和状态观测提高了系统的鲁棒性，预估并减小不确定性因素。文献[7]运用神经网络模型实现系统的姿态跟

踪。为了实现系统的稳定性和抑制风力等干扰因素，实现系统的可靠性飞行，本文采用闭环控制的方法。 
本文以 X-Cell 60 SE 直升机为研究平台，详细介绍了模型直升机的动力学方程，将各个因素考虑在

内，并且将 PID 闭环控制方法应用在模型直升机的建模中，使系统能够快速响应，消除外界风力干扰等

产生的误差，达到轨迹跟踪的目的，通过 Simulink 仿真验证了控制系统的有效性。 

2. 模型直升机动力学模型 

模型直升机的装置有主旋翼、稳定杆、尾桨、垂尾和平尾等，主旋翼主要是提供模型直升机所需升

力和扭矩，稳定杆的作用是作为主旋翼的稳定装置，提高系统的稳定性，尾桨的作用是提供偏航力矩，

并且与主旋翼产生的反扭矩相抵消，控制模型直升机的航向，垂尾和平尾作为稳定装置来提高整个系统

的稳定性，建立的坐标系如图 1 [8]。 
在无人机飞行力学中，假设机体坐标系与地面坐标系之间的欧拉角为 [ ]Tφ θ ψ ，根据刚体运动的牛

顿-欧拉方程可得到模型直升机的相关方程。 
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cos sin
cos cos

u vr wq X g
v wp ur Y m g
w uq vp X g

θ
θ φ
θ φ

− −       
       = − + +       
       −       







                         (1) 

( )
( )
( )

yy zz xx xx

zz xx yy yy

zzxx yy zz

qr I I Ip L I
q pr I I I M I
r N Ipq I I I

 −    
    = − +    
       − 







                            (2) 

1 sin tan cos tan
0 cos sin
0 sin cos cos cos

p
q
r

φ φ θ φ θ
θ φ φ
ψ φ θ φ θ

     
     = −     
          







                          (3) 



董晓婉，王立峰 
 

 
59 
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Figure 1. Model helicopter coordinate frame system 
图1. 模型直升机坐标结构图 
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在上式中，公式(1)为平移方程，公式(2)为转动方程，公式(3)为导航方程，公式(4)为姿态方程，公式

(5)(6)为旋翼挥舞方程， [ ]Tu v w 为线速度， [ ]Tp q r 为角速度， [ ]Tφ θ ψ 为欧拉角， [ ]Tx y z 为位置

信息， [ ]T1 1a b 为旋翼挥舞角， [ ]TX Y Z 为模型直升机三个方向的受力情况， [ ]TL M N 为三个方向的

力矩， 1a
µ

∂
∂

， 1

v

b
µ
∂
∂

表示挥舞角的变化量，计算公式为 1 1
0
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1 16

8z

a K sign
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∂ +

表示稳定性导数，旋翼挥舞阻尼时间常数τ 为
16

fb mr

τ
γ

=
Ω

， lonA 、 latB 是从舵机

输入到主旋翼挥舞角的纵向和横向增益[9]。 

2.1. 受力分析 

模型直升机非常复杂，受力情况包括主旋翼、尾桨、平尾、垂尾和机身所受的力，即 
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，分析如下。 

1) 主旋翼受力情况：要计算模型直升机的主旋翼产生的拉力，首先要分析主旋翼的拉力系数，即 
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所以可得到， 

( )2 2πmr mr mr mr mrF C R Rρ= Ω                                 (8) 

主旋翼的拉力系数 mrC 以及入流比
0

mrλ 的计算方法，可以通过不断进行迭代，运用动量理论来实现，如下： 
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其中，µ 为模型直升机的前进比，
( ) ( )2 2
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， zµ 为模型直升机的垂向比， wind
z
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，

ρ 为大气密度， mrΩ 为主旋翼的速度， mrR 为主旋翼的半径， 0.9wη = 是非理想尾流收缩系数， mra 为主

旋翼升力曲线斜率， mrσ 为主旋翼实度，
π
mr mr

mr
mr

b c
R

σ = ，其中，b 为桨叶片数，c 为桨叶宽[10]，对于本文

研究的模型直升机，
2 0.058 0.0476

π π 0.775mr
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R

σ ×
= = =

×
， 0θ 是总距角，其计算公式为 0 ,0col col colKθ δ θ= + 。 

下面求解主旋翼的反扭力矩，求解公式[5]为 

( )
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                  (13) 

根据扭矩系数可得到主旋翼的反扭力矩为 

( )2 3πmr Q mr mr mrQ C R Rρ= Ω                                 (14) 

其中， 0DC 为主旋翼桨叶的侧向阻力系数，求得的值为 0 0.024DC = ， mrQ 为主旋翼反扭矩。 
2) 尾桨受力情况：尾桨受力的计算方法与主旋翼的计算方法类似，如下： 
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( )2 2πtr tr tr tr trF C R R= Ω                                   (16) 

其中， trC 是尾桨的拉力系数， trΩ 是尾桨的转速， tr mr trnΩ = Ω ， trn 是尾桨到主旋翼的传动比， 4.67trn = ，

trR 是尾桨半径。 
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其中，
( )2 2
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u u w
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µ
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=
Ω

， tr
ztr

tr tr

v
R
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Ω

。 

尾桨的反扭力矩为 ( )2 3πtr Qt tr tr trQ C R Rρ= Ω 。 
3) 机身受力情况：由机身所产生的力可以表示如下 

1
2

fus
fus x aX S u Vρ ∞= −  

1
2

fus
fus y aY S v Vρ ∞= −                                  (20) 

( )1
2

fus
fus z a imrZ S w V Vρ ∞= − +  

其中 fus
xS 、 fus

yS 和 fus
zS 分别表示机体的前向、侧向和垂直方向的受力面积， au 、 av 和 aw 分别表示相对于

空气机身中心的速度的三个分量， a wu u u= − ， a wv v v= − ， a ww w w= − ， wu ， wv 和 ww 表示的风速在坐

标轴下的三个分量[11]。 
4) 垂尾受力情况：垂尾产生的侧向力可表示如下 

( )1
2

vf tr
vf vf La vf vfY S C V v vρ ∞= − +                             (21) 

其中 vfS 表示垂尾的面积， vf
LaC 表示垂尾升力曲线斜率， tr

a a tr trV u u w w∞ = ⋅ + ⋅ 是尾桨轮毂的轴向速度， vfv
表示的是垂尾相对于空气的侧向速度， trw 是垂向速度。 

5) 平尾受力情况：平尾产生的Z方向上的力计算公式如下 

( )1
2

ht
ht ht La a ht ht htZ S C u w w wρ= +                            (22) 

其中， htS 是水平稳定杆的面积， ht
LaC 是升力曲线斜率。 

2.2. 力矩分析 

根据上一章所介绍的受力情况，模型直升机的力矩也包括主旋翼、尾桨、垂尾和平尾的力矩，同时

还有转子的扭矩，即
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，分析如下： 

已知主旋翼的受力情况和桨毂中心距直升机重心高度 mrh ，可得到主旋翼的力矩在坐标轴下的三个分

量为[12] 
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已知尾桨的受力情况和尾桨桨毂中心相对于机体重心的垂向距 trh 和纵向距离 trl ，可得到尾桨所产生

的力矩为 

0
tr tr tr

tr

tr tr tr

L Y h
M
N Y l

=

=

= −

                                      (24) 

垂尾产生的力矩有滚转力矩和偏航力矩，计算公式如下： 

vf vf trN Y l= −                                      (25) 

vf vf trL Y h=  

最后，计算平尾产生的俯仰力矩为 

ht ht htM Z l= ⋅                                     (26) 

eQ 是电机产生的扭矩， e
e

mr

P
Q =

Ω
， max

e e tP P δ= ， eP 是电机功率， max
eP 是电机的最大功率， tδ 为油门

开度控制量， tδ 。 

2.3. 转子动力学方程 

在模型直升机中，主旋翼总距和油门使用的是联动控制方法，转子的动力学方程可描述为[13] [14]： 

( )1
mr e mr tr tr

rot

r Q Q n Q
I

Ω = + − −

                               (27) 

其中， mrΩ 是主旋翼转速， rotI 是主旋翼的转动惯量， eQ 、 mrQ 、 trQ 的值在上面已求出。 

3. 闭环控制方法实现 
为了实现系统的闭环控制，首先就要设计模型直升机的数学模型结构图，整个系统的控制过程为由

主旋翼、尾桨、垂尾、平尾、机身和转子组成的数学模型产生力与力矩，然后受力方程产生力提供给平

移方程，力矩方程产生力矩提供给转动方程，最后根据平移方程得出的 [ ]Tu v w 和转动方程得出的

[ ]Tp q r 经过动力学模型可得到模型直升机的状态量，其设计框图如图 2。 

然后加入闭环控制环节，并在其中引入 PID 控制器，既能加快系统的响应速度，又能消除误差，提

高稳定性，结合模型直升机的模型，本系统中控制器设计的基本思想如图 3。 
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Figure 2. Mathematical model of model helicopter 
图2. 模型直升机数学模型 
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其中，r(k)表示输入量，在本系统中为
T

c c c cx y z ψ     ，y(k)表示系统输出的返回值，为 [ ]Tx y z ψ   ，

e(k)表示系统的误差，即 ( ) ( ) ( )e k r k y k= − ，x(k)表示系统的状态量，为 [ ]Tu v w 、[ ]Tp q r 、[ ]Tφ θ ψ 、

[ ]T1 1a b ，K1和 K2是通过极点配置得到的系数矩阵，u(k)表示系统的 4 个控制量，为
T

col lon lat pedδ δ δ δ   ，

从而控制整个模型直升机，最后输出模型直升机的状态量作为反馈环节引入到输入部分，影响控制量，

从而形成系统的完整闭环结构。 

4. 仿真结果 
根据上面建立的模型直升机闭环控制结构图，搭建 Simulink 仿真器，以系统的平衡点为仿真起点，

如下图所示，其中 [ ] [ ]T T1 0 0x y z =   ，[ ] [ ]T T0 0 5x y z = − ，在风速等随机变化的扰动下，可以仿真

得到系统状态量的变换曲线。给定系统的相关参数，如表 1，不断调节 PID 的参数，可以得到当 P = 100，
I = 60，D = 0.1 时能够得到很好的仿真结果(图 4~图 8)。 

通过仿真结果图可得，在只有给定的 x 方向的速度的条件下，外加风力扰动，系统能够快速响应并

且到达稳定状态，模型直升机可以达到很好的飞行性能。 
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Figure 3. Model helicopter closed-loop control structure diagram 
图3. 模型直升机闭环控制结构图 
 

 
Figure 4. The response line of velocity with time 
图4. 速度随时间响应曲线 
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Figure 1. Model helicopter main parameters 
表1. 模型直升机主要参数 

参数 参数符号 参数值 单位 

质量 m 8.2 kg 

X轴转动惯量 Ixx 0.18 kg m2 

Y轴转动惯量 Iyy 0.34 kg m2 

Y轴转动惯量 Izz 0.28 kg m2 

主旋翼挥舞转动惯量 Imr 0.038 kg m2 

主旋翼半径 Rmr 0.775 m 

尾桨半径 Rtr 0.13 m 

尾浆到主旋翼的传动系数 ntr 4.66  

 

 
Figure 5. The response line of position coordinate with time 
图5. 位置坐标随时间响应曲线 

 

 
Figure 6. The response line of attitude angle with time 
图6. 姿态角随时间响应曲线 
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Figure 7. The response line of control variable with time 
图7. 控制量随时间响应曲线 

 

 
Figure 8. The response line of rotor flapping angle with time 
图8. 旋翼挥舞角随时间响应曲线 

5. 结论 

本文针对模型直升机控制系统，建立了其复杂的非线性方程，考虑转子动力学、旋翼挥舞动力学和

机体动力学等，然后用 PID 闭环控制方法对模型直升机进行建模仿真，消除外界风力的扰动等干扰因素，

实现系统的渐进稳定和状态跟踪，仿真结果说明闭环控制方法能够有效的实现系统的控制。 
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