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四旋翼无人机悬停飞行自适应 ＰＤ控制器设计

李艾棠，谭功全，郭金虎

（四川理工学院自动化与信息工程学院，四川 自贡 ６４３０００）

　　摘　要：提出一种基于模型参考的自适应 ＰＤ控制器设计方法，用于质量可变的四旋翼无人机的悬

停飞行控制。由无人机的动力学方程对悬停飞行时姿态角近似处理得出参考模型，根据参考模型选取

一个与实际系统相似并且有期望动态特性的二阶系统。基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论的方法，通过被控对

象的输出与参考模型输出之间的误差确定控制器的参数，当被控对象参数发生变化时，自适应机构通过

参数估计调整ＰＤ控制器的输出，使被控对象参数的估计值总能跟踪其实际值，并分别与常规的ＰＤ控制

器和加入了限速补偿环节的 ＰＤ控制器进行仿真实验对比。结果表明，该控制器的控制信号比常规的

ＰＤ控制器超调量小；比加入了限速补偿环节的ＰＤ控制器调节速度快，稳定性更好。对于四旋翼无人机

的悬停有更好的控制效果。

关键词：四旋翼无人机；比例微分控制器；悬停飞行；自适应
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引 言

四旋翼飞行器结构简单、机动性强、灵活性高，一般

有定高、绕圈、悬停等多种飞行模式，可以飞至离目标更

近的区域进行悬停，不像传统的大型直升机由于巨大的

旋翼而不能靠近目标，也不像传统固定翼飞行器不能悬

停［１］。而悬停模式作为最简单的一种飞行模式，通常被

用作实验模式以获取无人机的某些动力学参数以及验

证控制器的可靠性。无人机在悬停过程中其倾斜角为

零，不需要考虑水平方向上的运动［２］，因此其动力学模

型可以作简单的线性化处理。

四旋翼无人机的控制方法主要有：ＰＩＤ控制［３４］、滑

模控制［５］（Ｓｌｉｄｉｎｇ－Ｍｏｄｅ）、反步法［６８］（Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ）、

线性二次型［９１０］（ＬＱ）、神经网络自适应［１１］、反馈线性

化［１２１３］（ＦｅｅｄｂａｃｋＬｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ）以及Ｈ∞［１４１５］控制等。

在军事侦察、日常航拍、气象监测、森林防火这些领

域的应用时，无人机动力学参数基本是不发生变化的，

对于这样的情况使用常规的控制方法设计的控制器已

经能够很好地控制无人机的飞行，但在某些实际应用领

域中，无人机的动力学参数是会发生变化的，如喷洒农

药的无人机，其质量会随着农药量的减少而减小；运送

快递包裹的无人机质量也会随着包裹的质量不同而不

同，同时它们绕机体坐标系三轴旋转的转动惯量也会随

着质量的变化而变化。这时无人机系统将变为时变系



统，常规的ＰＤ控制器已经不能很好地对其进行控制，那

么就需要一种更好的方法来设计控制器。

本文采用自适应控制理论与ＰＤ控制器相结合的方

法设计出了一种模型参考自适应ＰＤ控制器（ＭｏｄｅｌＲｅｆ

ｅｒｅｎｃｅＡｄａｐｔｉｖｅＰＤＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒ）用于质量可变的四旋翼无

人机的悬停控制，并对其进行了 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真，

进一步验证了这种控制器的效果。

１ 四旋翼无人机的动力学模型

四旋翼无人机的动力学模型可通过牛顿 －欧拉方

法［１６］、欧拉 －拉格朗日方法［１７］、四元数法［１８］等多种方

法建立，本文不再赘述。忽略空气阻力，在小角度条件

下四旋翼无人机的近似动力学数学模型可以表示为：

ｘ̈＝（ｓｉｎψｓｉｎφ＋ｃｏｓψｃｏｓφｓｉｎθ）ｂｍ∑
４

ｉ＝１
Ω２ｉ

ｙ̈＝（ｃｏｓφｓｉｎψｓｉｎθ－ｃｏｓψｓｉｎφ）ｂｍ∑
４

ｉ＝１
Ω２ｉ

ｚ̈＝－ｇ＋（ｃｏｓθｃｏｓφ）ｂｍ∑
４

ｉ＝１
Ω２ｉ

φ̈＝τφ

θ̈＝τθ

ψ̈＝τ



















ψ

（１）

式中：ｘ、ｙ、ｚ表示无人机的质心在惯性坐标系中的坐标；

φ、θ、ψ表示无人机的三个倾斜角，ｍ表示无人机的质

量，ｂ表示螺旋桨的升力系数；τφ、τθ、τψ分别表示偏航

力矩、俯仰力矩和滚转力矩；Ωｉ（ｉ＝１，２，３，４）表示四个

旋翼的旋转角速度。

四旋翼无人机悬停时θ≈０、φ≈０，其飞行高度近

似满足：

ｚ̈＝－ｇ＋ｂｍ∑
４

ｉ＝１
Ω２ｉ （２）

用Ωｉ０表示无人机处于平衡状态时第ｉ个旋翼旋转的角

速度，此时 ｚ̈＝０，故：

ｇ＝ ｂｍ∑
４

ｉ＝１
Ω２ｉ０ （３）

将式（３）代入式（２），得：

ｚ̈＝ ｂｍ ∑
４

ｉ＝１
Ω２ｉ０＋∑

４

ｉ＝１
Ω２( )ｉ （４）

记无人机的控制输入为：

ｕ＝ｋ０ ∑
４

ｉ＝１
Ω２ｉ０＋∑

４

ｉ＝１
Ω２( )ｉ （５）

式中ｋ０的值与输出信号的占空比相关。

联立式（４）与式（５），得：

ｚ̈＝
ｋ０ｂ
ｍｕ （６）

令
ｋ０ｂ
ｍ，对式（６）进行拉氏变换，得：

Ｚ（ｓ）
Ｕ（ｓ）＝

ｋ
ｓ２

（７）

此即为四旋翼无人机系统在悬停模式下的传递函数。

２ 模型参考自适应ＰＤ控制器设计

２１ 模型参考自适应ＰＤ控制的原理

模型参考自适应控制系统的基本结构如图１所示，它

由两部分组成：由控制器和被控对象组成内环，由参考模

型和自适应机构组成外环。实际上就是在常规的负反馈

控制回路上并联一个参考模型以及自适应控制器［１９］。

图１ 模型参考自适应控制系统

在该控制系统中，被控对象的参数是不确定或可以

发生改变的，控制器有一个初始参数，而参考模型是一

个具有较好动态及静态特性的系统，将目标信号同时作

用在控制器及参考模型上，对被控对象的输出或状态及参

考模型的输出模型及状态进行比较，将它们的误差信息按

照一定的规律计算，产生一个辅助的输入信号或产生控制

器的参数变量［２０］。目的是使得被控对象的输出能够尽可

能地跟踪参考模型的输出，当被控对象的参数发生变化或

系统受到外界干扰使得输出偏离平衡位置时，误差将会增

大，这时自适应机构再次调整控制系统的参数使得被控对

象的输出再次趋近于参考模型的输出。

模型参考自适应控制器设计的核心是通过被控对

象的输出与参考模型的输出之间的误差确定控制器的

参数，有两种方法：一种是利用优化方法寻找控制器的

５５第３０卷第６期　　 　　　　　李艾棠，等：四旋翼无人机悬停飞行自适应ＰＤ控制器设计



最优参数，使得系统满足某个评价指标，通常使用的指

标是使Ｊ达到最小：

Ｊ＝∫
ｔ

０
ｅ２（ｔ）ｄｔ （８）

另一种方法是基于稳定性理论保证控制系统的稳

定性，通常用的是基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论的设计方

法，本文通过第二种方法来确定控制器的参数。

２２ 模型参考自适应ＰＤ控制器的数学模型

设计了一种基于期望动态特性的ＰＤ控制器来控制

四旋翼无人机的飞行高度，控制对象为二阶积分过程，

控制系统的闭环特征方程为：

Δ（ｓ）＝ｓ２＋ｋｚｋ
ｚ
ｄｓ＋ｋｚｋ

ｚ
ｃ （９）

期望的闭环特征方程为：

Δ（ｓ）＝ｓ２＋２ξωｎｓ＋ω
２
ｎ （１０）

联立式（９）、式（１０）可得：

ｋｚｃ ＝
ω２ｎ
ｋｚ

ｋｚｄ ＝
２ξωｎ
ｋ

{
ｚ

（１１）

ＰＤ控制器的参数 ｋｃ及 ｋｄ与被控对象的参数 ｋ相

关，由式（１１）可知，总能找到合适的ｋｃ及ｋｄ，使得控制

系统具有期望的动态响应，当被控对象参数 ｋ发生变

化时，自适应机构通过对其进行估计来自适应调整 ＰＤ

控制器的输出。

由式（７）知，参考模型选取一个与实际系统相似并

且有期望动态特性的二阶系统，参考模型中的被控对象

参数不变，其结构如图２所示。

图２ 参考模型的结构

基于式（１０）的期望动态特性的 ＰＤ控制器增益与

被控对象的参数满足如下关系：

ｋｃ ＝
ω２ｎ
ｋ

ｋｄ ＝
２ξωｎ
ｋ

{


（１２）

故，参考模型的结构可简化为图３所示。

图３ 参考模型的简化结构

该系统的闭环传递函数为：

Ｙ

Ｘ
＝

ω２ｎ
ｓ２＋２ξωｎｓ＋ω

２
ｎ

（１３）

对应的微分方程为：

ｙ̈＋２ξωｎｙ＋ω
２
ｎｙ＝ω

２
ｎｘ （１４）

取系统的状态变量为：

ｘ１ｄ ＝ｙ

ｘ２ｄ ＝ｘ１ｄ ＝ｙ

ｘ２ｄ ＝ｙ̈＝－２ξωｎｙ－ω
２
ｎｙ＋ω

２
ｎｘ＝

ω２ｎｘ－ω
２
ｎｘ１ｄ－２ξωｎｘ２ｄ

（１５）

式中，ｘ为系统输入，ｙ为系统输出。

同理，实际的控制系统的结构如图４所示。

图４ 实际系统的结构

其中，ｋ表示被控对象的参数，ｋ的值未知且可变，^ｋ

表示ｋ的估计值，用 珓ｋ表示二者之间的误差，则：

ｋ^＝ｋ＋珓ｋ （１６）

实际控制系统的闭环传递函数为：

Ｙ
Ｘ ＝

ｋω２ｎ
ｋ^ｓ２＋２ｋξωｎｓ＋ｋω

２
ｎ

（１７）

对应的微分方程为：

ｋ^̈ｙ＋２ｋξωｎｙ＋ｋω
２
ｎｙ＝ｋω

２
ｎｘ （１８）

取系统的状态变量为：

ｘ１ ＝ｙ

ｘ２ ＝ｘ１ ＝ｙ

ｘ２ ＝ｙ̈＝
ｋ
ｋ^（ω

２
ｎｘ－ω

２
ｎｘ１－２ξωｎｘ２）

（１９）

ＰＤ控制器的控制输出为：

ｕ＝ ｙ̈ｋ ＝
１
ｋ^（ω

２
ｎｘ－ω

２
ｎｘ１－２ξωｎｘ２） （２０）
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根据参考模型的状态与实际系统的状态对实际系

统的被控对象参数ｋ进行估计，将估计值 ｋ^输入系统就

可以实现实际系统的输出跟踪参考系统的输出。用 ｅ１、

ｅ２表示实际系统与参考系统的状态误差：

ｅ１ ＝ｘ１－ｘ１ｄ

ｅ２ ＝ｘ２－ｘ２
{

ｄ

（２１）

对式（２１）两端求导，得：

ｅ１ ＝ｘ１－ｘ１ｄ ＝ｘ２－ｘ２ｄ ＝ｅ２
ｅ２ ＝ｘ２－ｘ２ｄ

＝ ｋｋ^（ω
２
ｎｘ－ω

２
ｎｘ１－２ξωｎｘ２）

－ω２ｎｘ＋ω
２
ｎｘ１ｄ＋２ξωｎｘ２ｄ

＝－珓ｋｕ－ω２ｎｅ１－２ξωｎｅ















２

（２２）

构造Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ＝
ω２ｎ
２ｅ

２
１＋
１
２ｅ

２
２＋
１
２γ
珓ｋ２ （２３）

对式（２３）两端同时求导，得：

Ｖ＝ω２ｎｅ１ｅ１＋ｅ２ｅ２＋
１
γ
珓ｋ珓ｋ
·

＝

ω２ｎｅ１ｅ２＋ｅ２（－ω
２
ｎｅ１－２ξωｎｅ２－珓ｋｕ）＋

１
γ
珓ｋ珓ｋ
·

＝－２ξωｎｅ
２
２＋珓ｋ－ｕｅ２＋

１
γ
珓ｋ( )· （２４）

显然，当ｕｅ２＋
１
ｙ
珓ｋ
·

＝０时，Ｖ＜０，由Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理

论可知，此时系统稳定，故：

珓ｋ
·

＝γｕｅ２ ＝γｕ（ｘ２－ｘ２ｄ） （２５）

所以，被控对象的参数估计值为：

ｋ^＝ｋ＋∫γｕ（ｘ２－ｘ２ｄ）ｄｔ （２６）

式中，ｋ为被控对象的初始近似参数，γ为比例系数。不

论ｋ的初始值为多少，总能由式（２５）求出 珓ｋ，使得 ｋ^的值

跟踪ｋ的真实值，也即是当出现干扰时，ｋ的值发生变

化，但总能通过上述方法使得估计值 ｋ^跟踪ｋ的真实值，

实现无人机悬停飞行的自适应控制。

２３ 受干扰时的悬停控制

无人机在飞行过程中受到的外界干扰主要为风力

干扰及电磁干扰。电磁干扰可以视为一种白噪声干扰，

可在姿态解算时通过滤波加以消除，而影响无人机飞行

高度的风力干扰主要是发生在下击暴流天气中的向下

气流［２１］。下击暴流是一大团下降到地面的冷空气，当这

些气流接近地面是，气流改变方向，向外辐射流出。由

于下击暴流是一种不可预测的天气现象，若无人机在飞

行过程中遇到这种天气，可认为是无人机的质量发生了

改变，这和我们设计之初提出的理念一样。而当无人机

遇到侧风干扰时，无人机的姿态发生变化，即无人机的

姿态角发生变化（主要为偏航角），这时自适应机构通过

控制姿态角对无人机的姿态进行修正，使之继续保持悬

停。下面主要分析对偏航角的控制。

单独对无人机只有偏航角发生变化时，俯仰角、横

滚角近似不变，且满足俯仰角θ≈０，横滚角φ≈０，无人

机偏航运动的动力学方程为：

ψ̈＝１Ｉｚ
ｕ４ （２７）

同高度通道的控制器设计方法类似，令ｋφ ＝
１
Ｉｚ
，对

上式进行拉氏变换，得到被控对象的传递函数为：

Ｇψ（ｓ）＝
Ψ（ｓ）
Γψ（ｓ）

＝
ｋφ
ｓ２

（２８）

偏航角的控制器的控制率为：

τψ ＝ｋ
ψ
ｃ（ψ－ψｄ）＋ｋ

ψ
ｄ
ψ （２９）

传递函数为：

Ｃψ（ｓ）＝ｋ
ψ
ｃ ＋ｋ

ψ
ｄｓ （３０）

参数整定方法同上，参数整定结果为：

ｋψｃ ＝
ω２ｎ
ｋψ

ｋψｄ ＝
２ξωｎ
ｋ

{
ψ

（３１）

从式（３１）可以看出，自适应机构对偏航角的控制类

似于高度控制，总可以使控制参数估计值跟踪其真实

值，进而对偏航角进行修正，姿态恢复。

３ 仿真验证

对该系统设计Ｍａｔｌａｂ仿真，用阶跃信号加方波信号

来表示期望高度，用斜波信号加方波信号来表示被控对

象的实际参数变化，Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数中的参数 γ＝０１，参

考模型的阻尼比ξ＝０９，无阻尼自然频率ｗｎ ＝２
［２２］，

被控对象的参数在误差范围内的近似值００２５，仿真结

果如图５所示。

图５（ａ）表示输入系统的期望高度以及参考模型及
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图５ 模型参考自适应ＰＤ控制系统仿真结果

实际系统的响应输出，从响应结果来看，实际控制系统

能很好地跟踪参考模型的输出，模型参考选取的正确性

进一步得到验证。

图５（ｂ）表示被控对象的参数ｋ的真实值及估计值，

当实际控制系统与参考模型之间有误差时，参数估计器

开始计算被控对象的实际参数，当误差为零时被控对象

的参数不被修正，也说明当无人机质量发生变化时，即ｋ

发生变化，自适应系统产生的估计值总能够跟踪 ｋ的

值，对无人机进行悬停控制。

图５（ｃ）表示参数估计器的输入及输出，输入为参

考模型与实际控制系统的状态变量之间的误差，输出为

被控对象的参数值，

图５（ｄ）为参考模型及实际系统的控制量，结合

仿真结果可知，当实际系统与参考模型的输出之间

无误差时，被控对象参数的估计值不会更新，而当实

际系统与参考模型的输出之间出现误差时，参数估

计器才会对被控对象参数进行估计，从而改变控制

器的输出。

在实际的控制过程中，同样存在输入饱和的问题，

将本文设计的模型参考自适应ＰＤ控制器（记为ＰＤ１）分

别与常规ＰＤ控制器（记为ＰＤ２）及加入限速补偿环节的

ＰＤ控制器（记为 ＰＤ３）进行比较，用三者分别对四旋翼

无人机的飞行高度进行控制，设定期望高度为２０ｍ，无

人机电机转速的安全范围设定为 ７００～１０００ｒｐｍ，在

Ｍａｔｌａｂ中进行仿真，仿真结果如图６所示。
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图６ 几种ＰＤ控制器的比较

图６（ａ）为模型参考自适应ＰＤ控制器与常规ＰＤ控

制器的控制响应对比，显然，常规的ＰＤ控制器有较大的

超调，对于期望的悬停控制高度有较大的波动，对于精

度要求较高的场合，悬停高度可能在超调阶段已经超出

实际允许的范围，显然模型参考自适应 ＰＤ控制器效果

更好；图６（ｂ）为模型参考自适应ＰＤ控制器与加入限速

补偿环节的ＰＤ控制器的控制响应对比，由仿真结果可

知，二者的调节时间基本相等，加入限速补偿环节的 ＰＤ

控制器的调节过程较平缓，控制信号对无人机悬停高度

控制缓慢，因而无人机姿态调整较平缓、时效性差，而模

型参考自适应ＰＤ控制器虽然在调节前期有很快的调节
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速度，但为防止过大超调，在调节后期速度稍微放缓，综

合而言，模型参考自适应 ＰＤ控制器对悬停高度控制有

更好的效果。

４ 结束语

本文考虑一类时变系统的自适应控制，被控对象是

动力学参数可变的四旋翼无人机的飞行高度，采用了模

型参考自适应ＰＤ控制的方法，对控制器的原理进行了

介绍，并设计了适用于四旋翼无人机悬停控制的控制

器［２３］。

模型参考自适应控制器选择具有较好响应的二阶系

统作为参考模型，基于Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论对被控对象

的参数进行了估计，利用估计的参数对ＰＤ控制器进行自

适应校正，从Ｍａｔｌａｂ仿真结果可以看出，本文设计的控制

器对四旋翼无人机的飞行高度有很好的控制效果。
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ROHKQPMPQ c;^7 ǸCFGIN!2#33BQPGNNKFJTE PV MCN ())5

>999 >JMNIIFTNJM cNCFGINE ?DL\PEFOL'>EMHJaOI';OQdND'

*OJN "1


"0 '())5 &4,/


4,, $

!0 # %>9X@? ;'*A[A::A;YA: ?$:NOQHI JNM_PQd POM\OM

VNNKaHGd GPJMQPI PV H ROHKQPMPQ 8Ac!2#33BQPGNNKFJTE

PV MCN /5 MC>999 2PJVNQNJGN PJ %NGFEFPJ b 2PJMQPI'

2HJGOJ'WNSFGP'%NGNLaNQ ,


"" '())4 &1+11


1+1, $

!+ #

聂博文
$

微小型四旋翼无人直升机建模及控制方法

研究
!%#$

长沙
&

国防科学技术大学
'())+ $

!5 # @


@?A7 :'YA^ A :'6>%A: e$;_P


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