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四旋翼飞行器的模型参考自适应控制研究

朱　冰
（鹤壁职业技术学院，河南 鹤壁　４５８０３０）

摘要：针对四旋翼飞行器的姿态控制中的受扰动问题，提出了使用模型参考自适应算法加强四旋翼飞行器的姿态稳定性；常规控制

器对四旋翼飞行器受扰时的控制很不理想，模型参考自适应控制器在外部干扰或环境影响出现时，能够结合参考模型，提高控制系统的

动态品质；结合动力学模型并加以适当简化，设计了常规反馈控制器和模型参考自适应控制器，并进行了数据仿真实验；结果表明，模

型参考自适应控制器能够在很大的范围内有效屏蔽干扰，缩短稳定控制时间，验证该算法在四旋翼飞行器姿态控制中是可行有效的。
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犚犲狊犲犪狉犮犺狅狀狋犺犲犕狅犱犲犾犚犲犳犲狉犲狀犮犲犱犃犱犪狆狋犻狀犵犆狅狀狋狉狅犾狅犳犪犙狌犪犱狉狅狋狅狉

ＺｈｕＢｉｎｇ
（ＨｅｂｉＯｃｃｕｐａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＣｏｌｌｅｇｅ，Ｈｅｂｉ　４５８０３０，Ｃｈｉｎａ）

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｉｎｔｈｅｐｅｒｔｕｒｂｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｑｕａｄｒｏｔｏｒ，ｐｒｏｐｏｓｅｔｏｕｓｅｔｈｅｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍｔｏｅｎｈａｎｃｅｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｓｔａｂｉｌｉｔｙ．Ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓｗｅｒｅｗｅａｋｔｏｓｔａｂｉｌｉｚｅｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｆｒｏｍｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｃａｕｓｅｄｂｙｓｕｒｒｏｕｎｄ

ｉｎｇｓ．Ｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃａｎｃｏｍｂｉｎｅｗｉｔｈｔｈｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｍｏｄｅｌｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｑｕａｌｉｔｙ，ｗｈｅｎｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ

ａｐｐｅａｒ．Ｂｉｎｄｉｎｇｋｉｎｅｔｉｃｓｍｏｄｅｌａｎｄａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｓｉｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎ，ｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｎｄｔｈｅｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｌｅｒａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ． Ｗｉｔｈｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｓｈｉｅｌｄｉｎｔｅｒ

ｆｅｒｅｎｃｅｉｎａｌａｒｇｅｒａｎｇｅ，ｓｈｏｒｔｅｎｔｈｅｔｉｍｅｏｆｓｔａｂｉｌｉｔｙ，ｖｅｒｉｆｙｔｈａｔｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｆｅａｓｉｂｌｅａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｉｎｔｈｅｆｏｕｒｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎ

ｔｒｏｌ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｑｕａｄｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇ；ｑｕａｄｒｏｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌ；ｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｄａｄａｐｔｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

０　引言

四旋翼无人飞行器因其起降条件低，物理易实现及可小

型化等特点成为近年来受控物理平台研究领域的热点。四旋

翼无人飞行器本身是一个强耦合易受扰动的欠驱动系统，目

前已有澳洲卧龙岗大学的 Ｍｃｋｅｒｒｏｗ对其进行了动力学建模，

许多研究机构都针对其独特的物理结构设计了相应的控制

器，在实验室条件下，这些控制器的实现效果都很好［１３］，

然而在出现较强干扰时 （如强风或突然施加外部压力等），

常见的控制系统都需要比较长的姿态稳定调节时间或出现不

收敛的抖动情况。鉴于上述问题，本文结合模型参考自适应

控制理论，设计了在扰动较强时仍能可靠控制四旋翼无人飞

行器姿态稳定的控制器，在实验中，该控制器性能良好，表

现出很强的自适应性。

１　四旋翼无人飞行器建模

四旋翼无人飞行器是典型的欠驱动系统，呈Ｘ交叉的机

架顶端都安置了外转子电机及桨叶，通过各个桨叶不同的旋

转速度，调节机体六个自由度的姿态。为了问题的简单化，

文中不考虑四旋翼无人飞行器机体的柔性及微小形变，认为

机体的运动为典型的六自由度刚体运动，分别是围绕机体三

个轴向的转动和机体重心沿机体三个轴向的线运动。机体运

动选择体坐标系进行描述，坐标原点即为机体重心，规定机

体俯仰抬头时为正，机体转动符合右手定则。结合 Ｐａｕｌ

Ｐｏｕｎｄｓ等人对四旋翼无人飞行器的动力学分析
［４］，可以获得

如下的动力学关系：

机体坐标系下三轴转动的角速率同欧拉角速率的关系：


φ＝狆＋狆ｓｉｎφｔａｎθ＋狉ｃｏｓφｔａｎθ

θ＝狇ｃｏｓφ－狉ｓｉｎφ

ψ＝狇ｓｉｎφｓｅｃθ＋狉ｃｏｓφｓｅｃ
烅

烄

烆 θ

（１）

　　机体坐标系到地面坐标系的旋转矩阵，其中犮ψ表示ｃｏｓψ，

狊ψ 表示ｓｉｎψ：

犚＝

犮ψ犮θ －狊ψ犮φ＋犮ψ狊θ狊φ 狊ψ狊φ＋犮ψ狊θ犮φ

狊ψ犮θ 犮ψ犮φ＋狊ψ狊θ狊φ －犮ψ狊φ＋狊ψ狊θ犮φ

－狊θ 犮θ狊φ 犮θ犮

熿

燀

燄

燅φ

（２）

　　本文进行以下重要假设：单个电机及其旋翼组成的旋翼

系统的中心和机体质心高度差忽略不计；认为欧拉角速率和

体坐标系角速率一致；不考虑旋翼挥舞，认为它只受到与其

转速的平方成正比的升力和反扭作用；认为旋翼质量很轻，

不考虑其转动惯量矩［５］；为了提取数学模型，直接将旋翼转

速当作系统动力学模型的输入。在上述假设的基础上，获得

动力学模型：

¨
ψ＝

θ（
犐狓－犐狔
犐狕

）＋
１

犐狕
犝４

θ̈＝ψ（
犐狕－犐狓
犐狔

）＋
犑
犐狔
Ω＋

犾
犐狔
犝３

̈＝θψ（
犐狔－犐狕
犐狓

）－
犑
犐狓
θΩ＋

犾
犐狓
犝

烅

烄

烆
２

（３）
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犝１ ＝犓狋（Ω
２
１＋Ω

２
２＋Ω

２
３＋Ω

２
４）

犝２ ＝犓狋（Ω
２
４－Ω

２
２）

犝３ ＝犓狋（Ω
２
３－Ω

２
１）

犝４ ＝犓犱（Ω
２
１－Ω

２
２＋Ω

２
３－Ω

２
４）

Ω＝Ω１－Ω２＋Ω３－Ω

烅

烄

烆 ４

（４）

式中，θ，φ，ψ分别为三轴的角度，犝为４个旋翼的运动控制量，Ω

为４个旋翼的转速，其他为测量获得的物理常量见表１。

表１　物理常量

物理量 （单位） 数值

犿（ｋｇ） ０．７５

犾（ｍ） ０．２５

犓狋（Ｎ·ｓ２） ３．１３犲－５

犓犱（Ｎ·ｍ·ｓ２） ７．５犲－７

犐狓（ｋｇ·ｍ２） １９．６８８犲－３

犐狔（ｋｇ·ｍ２） １９．６８１犲－３

犐狕（ｋｇ·ｍ２） ３．９３８犲－２

犑（ｋｇ·ｍ２） ６犲－５

本文仅就四旋翼无人飞行器的姿态稳定环，即俯仰及滚转

状态感兴趣，在盘旋状态时，忽略陀螺扭矩及自转情况，式

（３）可进一步简化并可获得俯仰、滚转通道的传递函数。由式

（５）可见，俯仰及滚转通道的传递函数类似，为简化说明，下

文仅对滚转通道进行阐述，俯仰通道的控制器设计方法类似。

将式 （５）中的滚转通道用连续时间状态空间

θ̈＝
犾
犐狔
犝３ →犉θ（狊）＝

θ（狊）

犝３（狊）
＝
犾

犐狔狊
２

̈＝
犾
犐狓
犝２ →犉（狊）＝

（狊）

犝２（狊）
＝
犾

犐狓狊
２

（５）

表示，设状态向量狓＝ （，）犜 ，进而得

狓（狋）＝
０ １

（ ）０ ０
狓（狋）＋

０

犾
犐

烄

烆

烌

烎狓

狌２（狋）

（狋）＝ （１ ０ ）狓（狋

烅

烄

烆 ）

（６）

在此基础上，可进行姿态稳定相关控制器的设计。

２　模型参考自适应控制器设计

上文已经对四旋翼无人飞行器姿态通道进行了建模，式

（６）中的犐狓 在实验过程中因施加外力或强干扰等因素会发生

改变，这种数学模型容易改变的系统，常规控制在模型发生变

化时不能保持很好的品质，这时可以考虑使用模型参考自适应

控制器。模型参考自适应控制不需要对被控对象进行在线辨

识，自适应系统的控制器参数是随着对象特性的变化而时变

的，因此系统具备很强的适应性。在满足控制要求的前提下，

建立起一个合适的参考模型，就能使自适应控制需要的时间足

够小，从而使被控对象参数变化过程比起参考模型和对象本身

的时间响应要慢得多。

模型参考自适应控制系统的典型结构如图１所示，主要由

参考模型、受控对象、可变参数控制器和自适应机组成。可调

控制器与受控对象组成受控系统，和参考模型之间的性能一致

性可以由受控系统和参考模型之间的状态误差向量或输出误差

向量来度量，自适应机按减小偏差的方向修正或更新控制律，

以使系统的性能指标达到或接近期望性能指标。

结合式 （５）和 （６），影响姿态稳定的两个通道已经不存

图１　模型参考自适应控制典型结构图

在耦合关系，现针对滚转通道设计模型参考自适应控制器，图

２中的数学符号同式 （６）相一致。形如

狌２ ＝－^犽
犜狓＋^狏φ狉 （７）

的带有估计算数的前置滤波器狏^及反馈增益犽^的状态空间控制

器具备Ｌｙａｐｕｎｏｖ渐进稳定性
［６］，令向量狓＝ （，）犜 ，则参考

模型与飞行器模型的误差ε＝狓－狓犿 ，则有

犽^犜 ＝犅犿
犜犘∫

狋

０
ε狓

犜ｄτ＋^犽
犜
０ （８）

狏^＝ －犅犿
犜犘∫

狋

０
ε狉ｄτ＋狏^０ （９）

式 （８）和 （９）中犘为满足Ｌｙａｐｕｎｏｖ方程

犘犃犿 ＋　犃
犜
犿犘＋犙＝０ （１０）

的正定矩阵，其中犙选为系统中的参数化矩阵，对系统的自适

应性有一定影响。式 （８）～ （１０）中的犃犿，犅犿 为参考模型中

的状态空间矩阵参数，为了参考模型为完全可控，需要将参考

模型的极点都配置到ｓ域的左半平面
［６］。

图２　滚转通道的模型参考自适应控制

３　数值仿真

仿真环境为 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ，参考算法为针对器状态空

间设计的反馈控制器，搭建的模型中除受干扰的参数犐狓 外，

其他物理参数都保持常数值，具体数值参见表１。选择正定矩

阵犙＝ｄｉａｇ（１００，１００），其他参数初始化为０，参考模型状态

空间表示为

狓犿 ＝
０ １

－１００ －（ ）２０ 狓犿 ＋
０

（ ）１００
狉 （１１）

进而结合式 （６）～ （９）完成自适应系统的设计。

图３　参数不变时，算法效果

实验共分为４组，分别取犐狓 始终保持０．０２不变、犐狓 从

０．０２突变到０．０３、犐狓 从０．０２突变到０．０４和犐狓 从０．０２突变到

０．０６，实验效果如图３～图６所示。

（下转第１７７６页）
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图４　参数突变到０．０３时，算法效果

　　从图３可以看出，在参数不变化即无外部扰动时，非自适

应算法和自适应算法都保持良好品质，飞行姿态平稳；当系统

出现较小的扰动时，参照图４，发现自适应系统相比非自适应

控制器具有更好的稳定性能，并不受外界扰动的影响；图５及

图６描绘的是大扰动情况下，两种控制器对系统镇定的效果，

经过实验发现，非自适应控制器在大扰动情况下出现大幅度振

动，虽然最终能趋于平稳，不过调节时间很长，而本文设计的

控制器具备很好的镇定效果，并表现出很强的抗干扰性能。当

出现更强的扰动时，非自适应算法的控制器会出现发散而无法

稳定系统等问题，而自适应控制器能够实现系统的稳定，然而

此类大扰动在实际物理世界中自然出现的概率很小，故不在本

文讨论范围内。

图５　参数突变到０．０４时，算法效果

在干扰出现时，非自适应控制算法仅能依靠自身反馈对系

统进行调节，而模型参考自适应控制通过参考模型和飞行器模

型状态的偏差结合Ｌｙａｐｕｎｏｖ渐进稳定性理论提高系统稳定

性，缩短调节时间，通过实验证明该方法确实有效，算法尚需

改进的方面是参数运算需要消耗一定时间。

４　结论

本文为解决受扰动时的四旋翼姿态稳定问题，将模型参

图６　参数突变到０．０６时，算法效果

考自适应控制器引入受控系统中。针对飞行器姿态稳定过程

中可能受到的常规影响，进行了４组实验，都验证了模型参

考自适应控制系统能够实现四旋翼飞行器的姿态稳定控制，

同时在扰动出现时，相比常用的反馈控制器，其能够在更短

的时间内稳定在更好的姿态；在大扰动出现时，依旧保持很

好的控制品质，不足在于控制器的自适应参数需要计算。本

文提供的算法在仿真环境中运行良好，运算时间有望通过硬

件分布计算获得提高，为四旋翼飞行器鲁棒飞行提供了有意

义的参考。
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