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四旋翼飞行器自适应反演姿态控制

马正华，张倩倩，陈岚萍
（常州大学 信息科学与工程学院，江苏 常州 ２１３１６４）

摘　 要：为了解决四旋翼飞行器控制系统的姿态稳定控制问题，首先根据牛顿第二定律和欧拉方程建立了四旋翼飞

行器运动学模型，并针对姿态控制问题对模型进行简化，然后把姿态控制系统分成 ３ 个二阶子系统，运用反演法对

各个子系统分别设计，进一步运用自适应控制律引入积分项，补偿由模型简化引起的模型误差，从而提高系统对外

部扰动和系统模型不确定性的鲁棒性。 最后通过 Ｍａｔｌａｂ 仿真验证出，改进的自适应积分反演控制器在四旋翼的姿

态控制中对外部干扰信号有较强抑制作用，可以保证在模型参数不确定的情况下的全局稳定性。
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　 　 近年来，对小型无人驾驶飞行器（ｍｉｃｒｏ ａｉｒ ｖｅｈｉ⁃
ｃｌｅ， ＭＡＶ）和微型无人驾驶飞行器的设计和研究有了

飞速的发展，特别随着微机电系统（ｍｉｃｒｏ⁃ｅｌｅｃｔｒｏ⁃ｍｅ⁃
ｃｈａｎｉｃａｌ ｓｙｓｔｅｍ， ＭＥＭＳ）的发展，小型无人驾驶飞行

器更具有吸引力［１］。 ＭＡＶ 当前主要包括固定翼、扑
翼和微型旋翼 ３ 种形式。 其中四旋翼飞行器由 ４ 个

螺旋桨对称分布，静态盘旋的稳定性更好，更容易实

现机型的微小型化。 由于其起降和自由悬停的特点，
特别适合在近地面环境中执行军事、民事等任务（如
航拍摄影、环境监测和灾情巡查等）。 然而四旋翼飞

行器系统作为一个复杂的非线性系统，它的输入变量



和输出变量之间具有强耦合性。 系统本身的不确定

性及外部的干扰，会给系统的控制带来很大的问题。
因此需要设计一种合理的控制策略。

在四旋翼飞行器的控制研究中，反演设计方法

得到了越来越多的国内外研究机构和高校的重视。
近十几年来，反演设计方法作为非线性反馈控制系

统的一种递归设计方法，已经成为不确定非线性系

统控制的有效方法之一。 传统的反演设计方法基本

原理是将复杂的非线性系统分解为简单的子系统，
然后从系统输出开始为每个子系统设计李雅普诺夫

函数和虚拟控制量［２］。 此反演设计过程清晰、系统

化、结构化、易于实现，但也有潜在的问题，推导出的

表达式复杂，抗干扰性不强［３］。
本文结合四旋翼飞行器控制系统自身的特点对

传统的反演控制系统进行改进，运用自适应控制律

引入积分项，补偿由模型简化引起的模型误差。 由

于四旋翼飞行器姿态控制是整个控制系统的基础，
机体位置的变化都是由姿态变化引起的，本文重点

将所设计的控制器运用到姿态稳定控制当中。

１　 动力学建模

本文目的是设计四旋翼姿态控制器，因此只建

立四旋翼姿态运动模型。 由图 １ 可以看出四旋翼飞

行器的 ４ 只螺旋桨是对称分布的，其中 Ｉ 号和 ＩＩＩ 号
螺旋桨在电机驱动下逆时针转动，ＩＩ 号和 ＩＶ 号螺旋

桨顺时针转动，这样可将每个螺旋桨所产生的反扭

矩抵消掉［４］。

图 １　 四旋翼飞行器动力学示意

Ｆｉｇ． １　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ａｉｒｃｒａｆｔ ｄｙｎａｍｉｃｓ

首先定义基本的坐标系和相应的表示符号，如
图 １。 机体坐标系 Ｘｂ，Ｙｂ，Ｚｂ( ) 是原点在四旋翼重

心的右手直角正交系统，用于确定飞行器在空中的

姿势。 四旋翼的飞行姿态由 ３ 个欧拉角描述 Φ ＝

｛φ，θ，Ψ｝ 。
当四旋翼无人机在无风及慢速飞行的情况下，

先忽略阻力系数对四旋翼飞行器的影响，根据牛顿

运动定理和欧拉方程，四旋翼姿态变化所受力矩和

表述为向量形式 Ｍ ＝ ｄＨ
ｄｔ

，具体展开为

ＪΩ
·

＝ － Ω × ＪΩ ＋ Ｍｆ ＋ Δ （１）
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ｌｂ ｗ２
４ － ｗ２

２( )

ｌｂ ｗ２
３ － ｗ２

１( )
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（３）

式中： Ω ＝ ｐ，ｑ，ｒ( ) Ｔ 为欧拉角在三坐标轴角速度分

量， Ｍｆ 为四旋翼飞行器所受转动力矩， Ｊ ＝ ｄｉａｇ（ Ｉｘ，
Ｉｙ，Ｉｚ） ，旋翼提供的升力与升力系数 ｂ 及转速的平

方成正比，ｌ 为旋翼力臂长， Δ∈Ｒｎ 表示外部扰动信

号，包括建模误差、参数变化以及其他不确定因素。
根据欧拉角与机体坐标系角速度间关系［５］：

φ·
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Ψ·
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＝
ｐＣθ ＋ ｑＳθＳφ ＋ ｒＣφＳθ( ) ／ Ｃθ
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ｑＳφ ＋ ｒＣφ( ) ／ Ｃθ
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ù
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（４）

定义控制量 Ｕ ＝ Ｕ１ Ｕ２ Ｕ３[ ] 如下：

Ｕ１ ＝ Ｆ４ － Ｆ２ ＝ ｂ ｗ２
４ － ｗ２

２( )

Ｕ２ ＝ Ｆ３ － Ｆ１ ＝ ｂ ｗ２
３ － ｗ２

１( )

Ｕ３ ＝ Ｆ１ ＋ Ｆ３ － Ｆ２ － Ｆ４ ＝ ｄ ｗ２
１ ＋ ｗ２

３ － ｗ２
２ － ｗ２

４( )

（５）
　 　 由式（１） ～ （５）可得机体的简化模型为

φ̈ ＝ θ·Ψ· Ｉｙ － Ｉｚ( ) ＋ ｌＵ１( ) ／ Ｉｘ
θ¨ ＝ φ·Ψ· Ｉｚ － Ｉｘ( ) ＋ ｌＵ２( ) ／ Ｉｙ
Ψ¨ ＝ φ·θ· Ｉｘ － Ｉｙ( ) ＋ Ｕ３( ) ／ Ｉｚ

（６）

２　 控制器设计

２．１　 反演控制器设计

反演控制器的设计过程是通过逐步构造中间量

ｚｉ ＝ ｘｉ － ｘｖ
ｉ －１ 完成的，其中 ｘｖ

ｉ －１ 是第 ｉ － １ 步的虚拟控

制量，最后的虚拟控制量 ｘｖ
ｎ 是施加于系统实际控制

量 ｕ 的一部分［６］。
本文姿态控制器采用反演设计方法，为进行系

统设计，对系统进行必要的假设。
假设 １　 输入指令 ｘｄ 及其 ｎ 阶导数是存在且有

界的［７］。
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假设 ２　 外部扰动信号 Δ 是有界的，且上界 Δｖ

是未知的， Δ ＜ Δｖ 。
为了方便起见，参考文献［８－９］将动力学模型公

式转换成一阶空间表达式 Ｘ· ＝ ｆ Ｘ，Ｕ( ) ，其中状态量

Ｘ ＝ ｘ１ ｘ２ … ｘ６[ ] ＝ φ φ· θ θ· Ψ Ψ·[ ] ，

控制量 Ｕ ＝ Ｕ１ Ｕ２ Ｕ３[ ] 。 根据四旋翼数学模型

可知，系统为欠驱动系统。 它只有 ４ 个控制输入，姿
态控制部分中横滚角、俯仰角和偏航角 ３ 个自由度为

受控变量。 为了更简单有效控制，将姿态控制回路划

分为 ３ 个二阶控制器，分别是横滚角、俯仰角、偏航角

控制 ３ 个通道。
针对四旋翼姿态数学模型，下面以一个横滚角

φ 控制器为例，忽略外部扰动信号 Δ ，设计反演控

制器为

Ｘ·１ ＝
ｘ２

ａ１ｘ４ｘ６ ＋ ｂ１Ｕ１
{ （７）

式中： Ｘ·１ ＝ ｘ·１ ｘ·２[ ]
Ｔ ， ｘ１ ＝ φ ， ｘ２ ＝ ｘ·１ ＝ φ· ， ｂ１ ＝

ｌ ／ Ｉｘ ， ａ１ ＝ Ｉｙ － Ｉｚ( ) ／ Ｉｘ 。
首先设置目标值与实际值之差：

ｚ１ ＝ ｘ１ｄ － ｘ１ （８）
　 　 根据李雅普诺夫相关理论，选取正定且一阶导

数半负定的李雅普诺夫函数 Ｖ（ ｚ１） ［１０］：

Ｖ（ ｚ１） ＝ １
２
ｚ２１ （９）

Ｖ· ｚ１( ) ＝ ｚ１ｚ
·
１ ＝ ｚ１ ｘ·１ｄ － ｘ·１( ) （１０）

　 　 选取一个虚拟量 ｘｖ
１，使 ｚ１ 稳定：

ｘｖ
１ ＝ ｘ·１ｄ ＋ α１ｚ１，α１ ＞ ０ （１１）

则

Ｖ· ｚ１( ) ＝ － α１ｚ２１ （１２）
ｚ２ ＝ ｘ２ － ｘｖ

１ （１３）
　 　 选取二阶李雅普诺夫函数［１１－１３］：

Ｖ ｚ１，ｚ２( ) ＝ １
２

ｚ２１ ＋ ｚ２２( ) （１４）

对其求导，得
Ｖ· ｚ１，ｚ１( ) ＝ ｚ２ ａ１ｘ４ｘ６ ＋ ｂ１Ｕ２( ) － α１ｚ２１ －

－ ｚ２ ｘ̈ｄ１ － α１ ｚ２ ＋ α１ｚ１( )[ ] ｚ１ｚ２ （１５）

　 　 令 Ｖ· ｚ１，ｚ１( ) ＝ － α１ｚ２１ － α２ｚ２２，则结合式 （ ７） ～
（１５）可得

Ｕ１ ＝ １
ｂ１

ｚ１ － ａ１ｘ４ｘ６ － α１ ｚ２ ＋ α１ｚ１( ) － α２ｚ２[ ]

　 　 由李雅普诺夫函数可知，通过上述设计步骤得到

的闭环系统渐近稳定。 将俯仰角变量 ｘ３ ＝ θ ， ｘ４ ＝ ｘ·３

代入 Ｘ·２ ＝ ｘ·３ ｘ·４[ ]
Ｔ
和偏航角变量 ｘ５ ＝ Ψ，ｘ６ ＝ ｘ·５ ＝

Ψ· 代入 Ｘ·３ ＝ ｘ·５ ｘ·６[ ]
Ｔ ，按上述相似步骤便可得控制

量 Ｕ２，Ｕ３。 这 ２ 个通道控制器的设计过程与此类似，设
计过程就不再赘述，只给出了最后得出的反演控制律：

Ｕ２ ＝ １
ｂ２

ｚ３ － ａ３ｘ２ｘ６ － α３ ｚ４ ＋ α３ｚ３( ) － α４ｚ４[ ]

Ｕ３ ＝ １
ｂ３

ｚ５ － ａ５ｘ２ｘ４ － α５ ｚ６ ＋ α５ｚ５( ) － α６ｚ６[ ]

式中：
ｚ３ ＝ θｄ － θ ＝ ｘ３ｄ － ｘ３， ｚ４ ＝ ｘ４ － ｘ·３ｄ － α３ｚ３

ｚ５ ＝ Ψｄ － Ψ ＝ ｘ５ｄ － ｘ５， ｚ６ ＝ ｘ６ － ｘ·５ｄ － α５ｚ５
２．２　 自适应律设计

针对通常反演控制器不具备自适应能力，且由

于外部扰动和系统模型的不确定性，控制效果有时

可能不理想，提出将自适应控制的相关理论与反演

控制相结合，设计出一种自适应反演控制器，引入积

分项，将此控制器应用在对四旋翼飞行器的控制上。
同样以横滚角 φ 为例，将姿态角子系统的动力

学方程（７）写为二阶一般形式：
ｙ̈ ＝ ｂＵ ＋ Ξ ＋ Γ

式中： ｙ 表示横滚角子系统的状态变量； ｂ 是常数，
表示转动惯量； Ｕ 是控制输入； Ξ 表示机体陀螺效

应； Γ 表示模型误差变量估计器。
定义横滚角跟踪误差，给出一个横滚角参考信

号 ｙｒ ，以角速度 ｖｒｅｆ 为虚拟控制输入［１４－１５］：

ｅ１ ＝ ｙ － ｙｒ， ｅ·１ ＝ ｖ － ｙ·ｒ

ｖｒｅｆ ＝ － ｃ１ｅ１ ＋ ｙ·ｒ － λ
１
ξ１

（１６）

式中： ｃ１、 λ
１
均大于零。 同时，为增强系统在干扰和

模型参数不确定情况下的鲁棒性，引入积分项 ξ１ ＝

∫ｔ
０
ｅ１（τ）ｄτ 。

角速度跟踪误差为

ｅ２ ＝ ｖ － ｖｒｅｆ ＝ ｖ ＋ ｃ１ｅ１ ＋ λ
１
ξ１ － ｙ·ｒ （１７）

由式（１６）和（１７）可得

ｅ·１ ＝ ｅ２ － ｃ１ｅ１ － λ
１
ξ１ （１８）

　 　 选择李雅普诺夫函数：

Ｖ１ ＝ １
２
ｅ２１ （１９）

Ｖ·１ ＝ ｅ１·ｅ·１ ＝ ｅ１ｅ２ － ｃ１ｅ２１ － λ１ξ１ （２０）
对角速度跟踪误差进行求导，得

ｅ·２ ＝ ｖ· ＋ ｃ１ ｖ － ｙ·ｒ( ) ＋ λ１ξ１ － ｙ¨ ｒ （２１）
　 　 引入积分项后，扩展的李雅普诺夫函数为

Ｖ ｅ１，ｅ２( ) ＝
λ

１

２
ξ２
１ ＋ １

２
ｅ２１ ＋ １

２
ｅ２２

Ｖ· ｅ１，ｅ２( ) ＝ λ
１
ξ１

∂Ｖ
∂ξ１

＋ ｅ１
∂Ｖ
∂ｅ１

＋ ｅ２
∂Ｖ
∂ｅ２
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式中： Ｖ ｅ１，ｅ２( ) 满足 Ｖ· ｅ１，ｅ２( ) ＝ － ｃ１ｅ２１ － ｃ２ｅ２２ £０，结
合式（１６） ～ （２１），得到控制输入：

ｕ ＝ １
ｂ

１ － ｃ２１ ＋ λ
１

( ) ｅ１ ＋ ｃ１ ＋ ｃ２( ) ｅ２[ ] ＋

１
ｂ

－ ｃ１λ１
ξ１ ＋ ｙ̈ｒ － Ξ － Γ[ ]

　 　 由于不知道 Γ 的真实值，利用估计值 Γ＾ 代替，
设计自适应控制律如下：

ｕ ＝ １
ｂ

１ － ｃ２１ ＋ λ
１

( ) ｅ１ ＋ ｃ１ ＋ ｃ２( ) ｅ２[ ] ＋

１
ｂ

－ ｃ１λ１
ξ１ ＋ ｙ¨ ｒ － Ξ － Γ＾[ ]

　 　 再次使用李雅普诺夫函数，扩展参数估计误差，
构造系统控制的自适应律：

Ｖ ｅ１，ｅ２( ) ＝
λ

１

２
ξ２
１ ＋ １

２
ｅ２１ ＋ １

２
ｅ２２ ＋ １

２γ１
Γ＾ － Γ( ) ２

Ｖ· ｅ１，ｅ２( ) ＝ － ｃ１ｅ２１ － ｃ２ｅ２２ ＋ Γ＾ － Γ( ) ｅ２ ＋ １
γ１

ｄΓ＾

ｄｔ
æ

è
ç

ö

ø
÷

（２２）
式中： λ１、 γ１ 是正常数限制估计收敛速度。 选择估

计参数 Γ＾ 自适应律。
ｄΓ＾

ｄｔ
＝ － γ１ｅ２， Γ＾ ＝ － γ１ξ２ （２３）

式中： ξ２ ＝ ∫ｔ
０
ｅ２（τ）ｄτ 。

通过式（２２）和（２３），最终得到横滚角 φ 的自适

应控制输入表示为

ｕ ＝ １
ｂ

１ － ｃ２１ ＋ λ
１

( ) ｅ１ ＋ ｃ１ ＋ ｃ２( ) ｅ２[ ] ＋

１
ｂ

－ ｃ１λ１
ξ１ ＋ γ１ξ２ ＋ ｙ¨ ｒ － Ξ[ ] （２４）

　 　 由以上分析可知，式（６）描述的四旋翼飞行器

姿态控制数学模型在自适应反演控制律式（２４）的

作用下，能够跟踪误差达到全局渐进稳定状态［１６］。
同理，俯仰角 θ 和偏航角 Ψ 的自适应律设计也有相

似的过程，在此不再赘述。

３　 实验验证

为验证所设计方法的有效性，在 ＭＡＴＬＡＢ 中搭

建了四旋翼飞行器的仿真模型并进行 ２ 组实验。 令

四旋翼的初始状态为 ｘ１ ＝ １ １ １[ ] Ｔ，控制的目的

是使四旋翼最终稳定在原点，即 ｘｄ ＝ ０ ０ ０[ ] Ｔ ，
ｘ·ｄ ＝ ０。 设置采样时间 ｔ＝ ２ ｍｓ， γ １ ＝ １， λ １ ＝ １，参数

估计的初值 Γ＾ ０ ＝ ２。 仿真模型参数及控制器参数值

见表 １。

表 １　 仿真模型参数

Ｔａｂｌｅ １　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ

参数 值 参数 值

ｍ ／ ｋｇ ０．４ α１ ５

ｌ ／ ｍｍ ０．３ α２ ８

Ｒ ／ ｍ ０．１５ α３ ５
Ｉｘ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．１１４ α４ ８

Ｉｙ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．１１４ α５ ２

Ｉｚ ／ （ｋｇ·ｍ２） ０．１５６ α６ １

３．１　 稳定控制实验

首先检验算法对飞行器的姿态稳定控制效果，
不考虑四旋翼模型中的未建模项和干扰项，设定参

数得到自适应反演控制器 ３ 个姿态角响应仿真结果

如图 ２ 所示，观察可知四旋翼三姿态角能够在 ２ ｓ
内快速稳定地调整到平衡状态。

图 ２　 ３ 通道姿态角响应控制效果

Ｆｉｇ． ２　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ

图 ３ 为四旋翼自适应反演控制器 ４ 个螺旋桨的

旋转速度。 由图 ３ 可知当四旋翼稳定在悬停状态

时，电机的转速大约为 ２１０ ｒａｄ ／ ｓ，该值小于电机的

最大转速。

图 ３　 ４ 个螺旋桨的旋转速度

Ｆｉｇ． ３　 Ｒｏｔａｔｅ ｓｐｅｅｄ ｏｆ ｒｏｔｏｒｓ
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３．２　 存在未建模项和干扰项的情况

为了检验所设计自适应积分反演控制器的

鲁棒性，分析加入的积分项对于控制系统的性能

影响，即 λ
１
＝ １， λ

２
＝ １ 和无积分项，即 λ

１
＝ ０，

λ２ ＝ ０ 时的控制系统的响应性能，加入干扰信

号， Δ ＝ ｄｉａｇ（３ｓｉｎ（π ｔ） ，３ｓｉｎ（π ｔ） ） ，其他控制参

数与上述相同。
仿真结果如图 ４ 所示，积分项的引入提高了

姿态角的跟踪精度。 图 ４ 为运用反演控制方法

和改进的反演控制方法在基于 Ｍａｔｌａｂ⁃Ｓｉｍｕｌｉｎｋ
环境下，四旋翼飞行器的横滚角 φ、俯仰角 θ，偏
航角 Ψ 的控制对比仿真结果，仿真的初始位置为

φ ＝ － ０ ．０７ ｒａｄ ， θ ＝ ０ ．０３４ ｒａｄ ， Ψ ＝ ０ ．０１６ ｒａｄ 。

（ａ）横滚角

（ｂ）俯仰角

（ｃ）偏航角

图 ４　 自适应积分与普通反演控制 ３ 个姿态角的响应曲线

Ｆｉｇ． ４　 Ｓａｔｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ａｄａｐｔｉｖｅ ｉｎｔｅｇｒａｌ ｂａｃｋ⁃
ｓｔｅｐｐｉｎｇ ａｎｄ ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ

控制期望的目标是在受干扰的情况下，四旋翼

飞行器能迅速恢复至稳定的悬停（３ 个欧拉角度为

零）的状态，即欧拉角 φ ， θ ， Ψ 由非零状态能够恢

复到零状态的过程。
表 ２ 为反演控制器和积分反演控制器的性能比

较，由表 ２ 可见，横滚角 φ 的控制中，Ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ
方法控制的超调量为 ６４％，而改进 Ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ 方

法控制的超调量仅为 ３．２％，前者是后者的 ２０ 倍；前
者的上升时间 ５ ｓ 是后者 ２．４ ｓ 的 ２．１ 倍。 俯仰角 θ
和偏航角 Ψ 也有类似的规律。 可见，在系统受到外

界扰动情况下，改进的积分反演控制系统的效果优

于反演控制系统。 这主要是由于积分项的引入，补
偿了由模型简化引起误差，保证了在模型参数不确

定的情况下的全局稳定性，使得系统的抗外部干扰

性和鲁棒性大大增强。

表 ２　 改进 Ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ 与 Ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ 控制性能比较

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｉｎｔｅｇｒａｌ ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ ａｎｄ ｂａｃｋ⁃
ｓｔｅｐｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ

变量
改进 Ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ

超调量 ／ ％ 上升时间 ／ ｓ

Ｂａｃｋ⁃ｓｔｅｐｐｉｎｇ

超调量 ／ ％ 上升时间 ／ ｓ

φ ３．２ ２．４ ６４ ５．０

θ ２．６ １．８ ６７ ５．３

ψ ２．８ ２．０ ６８ ５．２

图 ５ 为四旋翼飞行器的基本三维飞行轨迹图，
起始位置 ｘ０ ｙ０ ｚ０[ ] ＝ ０ ０ ０[ ] ，目标位置为

ｘｄ ｙｄ ｚｄ[ ] ＝ １ １ １[ ] ，实验验证了四旋翼飞

行器能够实现稳定的飞行，并保持在悬停状态。

图 ５　 三维飞行轨迹

Ｆｉｇ． ５　 Ｔｈｅ ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

４　 结束语
针对四旋翼飞行器姿态控制建模困难、易受外

界干扰的问题，在传统反演法的基础上加入积分环

节，设计了自适应积分反演控制器，有效提高了控制

器的鲁棒性，并通过稳定控制实验和存在干扰情况

２ 组仿真实验验证了自适应积分反演控制器的有效

性和对外部干扰信号的抑制作用。
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