
第４４卷　第６Ａ期
２０１７年６月

计 算 机 科 学
ＣＯＭＰＵＴＥＲ　ＳＣＩＥＮＣＥ

Ｖｏｌ．４４Ｎｏ．６Ａ
Ｊｕｎｅ　２０１７

本文受航空科学基金（２０１３０１９６００４）资助。

吴晓燕（１９５７－），女，博士生导师，主要研究方向为系统建模与仿真，Ｅ－ｍａｉｌ：ｘ＿ｙｗｕ＠１２６．ｃｏｍ；黄佳奇（１９９２－），男，硕士，主要研究方向为四旋

翼飞行器姿态控制，Ｅ－ｍａｉｌ：４１５０９８１５０＠ｑｑ．ｏｃｍ（通信作者）；卜祥伟（１９８７－），男，博士，主要研究方向为高超声速飞行器控制方法研究。

四旋翼飞行器自适应反演姿态控制器设计

吴晓燕　黄佳奇　卜祥伟
（空军工程大学防空反导学院　西安７１００５１）

　
摘　要　针对四旋翼飞行器的非线性、强耦合控制问题，提出了一种自适应反演控制器设计方法。通过引入一阶低通
滤波器来获取虚拟控制量的一阶导数，避免了虚拟控制量的复杂求导计算。采用充分光滑的投影算子对模型非匹配
不确定项进行估计和补偿，放宽了传统投影算子对已知不确定项的上、下界的要求，同时抑制了“参数漂移”。仿真结
果表明，该控制器具有良好的控制效果和鲁棒性。
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１　引言

四旋翼飞行器是一种能够垂直起降、自主悬停、非共轴式
的多旋翼碟形飞行器［１］，具有很强的机动性和可操作性，在军
事、民用领域的应用前景广阔，近年来备受关注［２－４］。姿态控
制是四旋翼飞行器自主飞行的核心，具有质量小、易变形且容
易受到外界空气动力干扰的特点，增加了动力学模型的不确
定性，从而为控制器的设计带来了极大挑战。

文献［５］利用自适应算法对模型不确定性进行补偿，设计
了鲁棒双环控制器；文献［６］利用扩张状态观测器实现对干扰
的估计，设计了基于自抗扰控制算法的控制器；文献［７－８］将
控制系统分为位置子系统和旋转子系统，分别设计了控制器；

文献［９］引入模糊系统来构造虚拟控制量，控制器具有很强的
抗扰性，但是虚拟控制量求导复杂；文献［１０－１１］采用反演设
计方法，保证了系统的稳定性，但分为多通道来设计控制器使
得设计过程繁琐，同时反演设计过程的参数漂移并没有得到
抑制。

本文针对存在不确定性的四旋翼飞行器非线性系统，采
用块控反演技术，避免了姿态角之间的解耦，便于控制器设
计；利用充分光滑投影算子对不确定参数进行估计和补偿，解
决了单纯反演方法鲁棒性不强的问题；引入一阶低通滤波器
来简化虚拟控制量的求导运算。最后，通过数字仿真对所设

计控制器的性能进行验证。

２　四旋翼飞行器姿态运动模型

四旋翼飞行器姿态运动学方程为［１２］：
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其中，，θ，ψ分别为滚转、俯仰和偏航角；ｐ，ｑ，ｒ分别是３个姿
态角的旋转角速度。

四旋翼飞行器绕机体坐标轴的转动方程为：
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其中：Ｊ∈Ｒ３×３为四旋翼飞行器的转动惯量矩阵。假设四旋翼

机体完全对称，则由对称性可知，Ｊ＝ｄｉａｇ（Ｊｘ，Ｊｙ，Ｊｚ）；Ｌ，Ｍ，

Ｎ 为四旋翼飞行器所受合外力矩沿机体坐标轴的３个分量。

通过空气动力学分析，四旋翼飞行器在空中主要受以下

力矩影响［１３］：
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其中，下标（Ｒ，Ｇ，Ｄ，ｄ）分别表示旋翼升力、旋翼陀螺效应、空
气阻力和外部干扰产生的力矩。
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式（４）为旋翼升力力矩，ｋＬ 为升力系数，ωｉ（ｉ＝１，２，３，４）

为旋翼转速，ｌ为电机轴到四旋翼飞行器重心的垂直距离，ｋＱ
为反扭矩系数。

四旋翼飞行器飞行速度相对较慢，旋翼面积和转动惯量

较小，将陀螺效应和阻力力矩忽略不计。从而式（３）可改写

成：
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其中，［ΔＬΔＭ ΔＮ］Ｔ 表示忽略掉的未建模项。

综上，四旋翼飞行器的姿态运动模型可表示为：
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其中，
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则四旋翼姿态运动模型可转化为标准的多输入、多输出非线

性系统状态方程形式：
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其中，ｆ２０，ｂ２０为标称系统的值，Δｆ２ 为系统的未建模动态和外

部干扰，Δｂ２ 为系统参数摄动。

３　控制器设计

３．１　反演控制器设计

定义误差：

珟ｘ１＝ｘ１－ｘ１ｄ
珟ｘ２＝ｘ２－ｘ２｛

ｄ

（８）

其中，ｘ１ｄ，ｘ２ｄ为期望状态轨迹，则由式（７）和式（８）可得误差
状态的动态方程为：
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考虑误差子系统（９），选取虚拟控制量为：
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其中，ｋ１，ｋ２为大于零的常数。
由于对珚ｘ２ 求导较复杂，引入一阶低通滤波器来获取虚拟

控制量的一阶导数：
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考虑误差子系统（１０），将其重新组合：
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则实际控制量选为：
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其中，ｋ３，ｋ４ 为大于零的常数，Δ
∧
为Δ的估计值。

３．２　自适应律设计
对于上界已知的不确定项Δ，引入充分光滑投影算子对

其进行估计，同时可抑制可能存在的参数漂移。

定义估计误差珟Δ＝Δ－Δ
∧
。

充分光滑投影算法Ｐｒｏｊｄ（·）描述如下：
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其中，
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其中，σ与δ为任意正常数，Δ０ 为‖Δ‖ 的上界。

该算法具有如下性质［１４］：
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则自适应律设计为：
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其中，Γ为大于零的常数。

３．３　稳定性证明
定义滤波误差：

ｙ＝ｘ２ｃｍｄ－珚ｘ２ （１８）

对式（１８）求时间的一阶导数，并联立式（１２），得：
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分别对Ｗｉ求时间的一阶导数，可得：
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可见，闭环系统的所有信号在集合 Θ 上半全局一致有
界，Θ＝｛珟ｘ１，珟ｘ２，ｙ，珟Δ｝，通过调整设计参数的值，集合Θ可以变
得任意小，从而跟踪误差可以收敛到任意小。

４　仿真结果与分析

为了验证所设计的控制器的有效性，针对模型式（６）进行

闭环系统仿真，模型参数为：ｌ＝０．２３０ｍ，Ｊｘ＝Ｊｙ＝０．００８ｋｇ·

ｍ２，Ｊｚ＝０．０１３ｋｇ·ｍ２，取Δ＝ｓｉｎ（０．２πｔ）［０．５　０．２　０．８］Ｔ，控
制器参数取为ｋ１＝１．１，ｋ２＝５，ｋ３＝１，ｋ４＝１．６，滤波器参数

τ＝０．０５，充分光滑投影算子参数取Γ＝１，δ＝１，σ＝０．５。

四旋翼飞行器初始状态为ｘ１＝［１　１　１］Ｔ，ｘ２＝［０．５３　０．５８

０．６０］Ｔ，控制任务是使其原点悬停，即ｘ１ｄ＝［０００］Ｔ，ｘ１ｄ＝［０

００］Ｔ，采用定步长的四阶Ｒｕｎｇｅ－Ｋｕｔａ法求解，仿真步长选为

０．０１ｓ。

角度输出和角速度输出仿真结果如图１和图２所示。

从图１、图２可以看出，在含有系统不确定项时，常规反
演方法不能准确实现原点悬停，而含有光滑投影算子的自适
应反演方法能够较好地克服模型不确定性的影响，达到预期
控制效果。虽然常规反演法收敛速度快，但是二者差别不大
（在１ｓ左右）。同时自适应反演控制器的输出始终维持在合
理的范围内，无抖振现象产生。

（ａ）滚转角输出 （ｂ）俯仰角输出

（ｃ）偏航角输出

图１　角度输出

（ａ）滚转角速度输出 （ｂ）俯仰角速度输出

（ｃ）偏航角速度输出

图２　角速度输出

图３为充分光滑投影算子对模型不确定性的估计曲线，

从图中可以看出充分光滑投影算子可较精确地估计模型的不

确定项，同时不存在参数漂移，从而显著增强了控制器的鲁棒
性。

（ａ）滚转角方向 （ｂ）俯仰角方向

（ｃ）偏航角方向

图３　不确定项估计曲线

结束语　本文针对四旋翼飞行器姿态运动模型，提出了
一种自适应反演控制方法。引入一阶低通滤波器来获取虚拟
控制量的一阶导数，减少了复杂的求导运算量；采用充分光滑
投影算子对模型不确定项进行估计，增强了系统的鲁棒性，放
宽了传统投影算子对已知不确定项上、下界的要求，同时抑制
了反演设计过程中的微分项膨胀问题。仿真结果表明，设计
的控制器具有良好的控制效果。
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表２　系统软件使用需求覆盖程度比较

测试方法 需求覆盖程度

场景法［１５］
从系统规格说明和软件需求规格说明中分析提取场景流程图，但场景流程图未能很好地反映系统软件
内部各软件构件的协作性和交互性，并且未突出场景的运行条件。

基于 ＵＭＬ顺序图的测试用例设计方法
对软件设计说明中 ＵＭＬ顺序图进行测试需求或测试用例设计分析。但顺序图往往描述的是系统规
格说明中的某一个功能下的处理逻辑，未能完全描述整个系统使用需求或系统能力。

因果图法系统测试用例设计方法［１６］
基于系统状态的转换进行用例设计和生成，未能很好地反映系统软件内部各软件构件的协作性和交互
性，并且较难从系统状态关联到各软件构件的具体功能。

本文方法

将系统内部各软件构件功能、功能运行逻辑和运行条件进行关联，反映软件构件功能在系统能力实现
过程中的协作性和交互性，突出系统能力处理逻辑的运行条件，使得生成的测试需求或测试用例能更
充分地覆盖系统能力的各种实现逻辑和情况，而且能在测试用例生成时复用各软件构件功能测试时的
用例步骤，提高测试设计效率。

表３　测试需求或测试用例自动化生成程度比较

测试方法 测试需求或测试用例自动化生成程度

场景法系统测试

用例设计方法

未使用形式化语言描述软件需求，难以进行测试用例
自动化生成

基于 ＵＭＬ顺序图的
测试用例设计方法

未使用形式化语言描述软件需求，难以进行测试用例
自动化生成

因果图法系统测试

用例设计方法

未使用形式化语言描述软件需求，难以进行测试用例
自动化生成

本文方法
使用形式化语言描述软件需求，可使用 ＯＰＥＮ／ＣＡＥ－
ＳＡＲ和ＴＧＶ工具进行测试用例的设计和生成

结束语　本文提出了一种面向系统能力的形式化分析和
测试方法，并给出应用实例。相较于现行的Ｚ语言、ＶＤＭ、

ＬＯＴＵＳ、Ｂ方法、ＵＭＬ等软件需求形式化分析方法，该方法
可从符合 ＧＢ／Ｔ　８５６７－２００６《计算机软件文档编制规范》和

ＧＪＢ　４３８Ｂ－２００９《军用软件开发文档通用要求》要求的系统规
格说明和软件需求规格说明中抽象出系统能力，并总结出系
统能力运行路径和运行条件的形式化描述结果，在国内软件
业界环境下具有较好的国标、国军标符合性和实用性，并解决
了系统需求描述不准确、存在二义性的问题；相较于场景法和
因果图法等系统测试方法，本文方法将系统软件内部各软件
构件功能点、功能运行逻辑和运行条件串联起来，整体地描述
了系统使用需求和系统能力，使得系统测试能更充分地验证
系统能力的各种实现逻辑和场景。同时，使用ＬＯＴＯＳ形式
化语言描述系统能力，为测试需求和测试用例自动化设计和
生成提供了可行性，有助于提高系统测试效率。

在后续工作中，可研发基于ＯＰＥＮ／ＣＡＥＳＡＲ和ＴＧＶ等
工具的测试用例自动化生成工具，基于本文系统能力需求形
式化分析结果，自动生成测试用例（预置条件－输入步骤－预期
输出），从而提高面向系统能力测试方法的工程应用效率。
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［１３］ＡＳＨＦＡＱ　Ａ，ＷＡＮＧ　Ｄ　Ｂ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇ　ａｎｄ　ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ　ｂａｓｅｄ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｔｒａｔｅｇｙ　ｆｏｒ　ａ　６ＤＯＦ　ｑｕａｄｒｏｔｏｒ　ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ［Ｊ］．

Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ｊ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８（２１）：２６１－２６８．
［１４］ＣＡＩ　Ｚ，ＤＥ　ＱＵＥＩＲＯＺ　Ｍ　Ｓ，ＤＡＷＳＯＮ　Ｄ　Ｍ．Ａ　ｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙ

ｓｍｏｏｔｈｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ　ｏｐｅｒａｔｏｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥ　Ｔｒａｎｓ．ｏｎ　Ａｕｔｏｍａｔｉｃ　Ｃｏｎ－

ｔｒｏｌ，２００６，５１（１）：１３５－１３９．

８３５ 计 算 机 科 学 　２０１７年


