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无人机对风切变干扰的 ＢＳＳＡ控制器的设计

徐建勋

（四川理工学院自动化与信息工程学院，四川 自贡 ６４３０００）

　　摘　要：为了克服四旋翼无人直升机在飞行过程中受到风切变干扰而不稳定的问题，设计出了反步

滑模自适应控制器。首先建立无人机在风切变中的动力学模型，之后将反步自适应控制与滑模控制方

法结合，推导并设计出反步滑模自适应控制器，最后在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中进行仿真实验。实验结果表明，在风

切变的作用下反步滑模自适应控制器（ＢＳＳＡ）与反步自适应控制器（ＢＳＡ）相比，反步滑模自适应控制器

能够进一步缓解风切变对无人机造成的影响，具有更强的鲁棒性。
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引 言

四旋翼无人直升机的控制系统是一个欠驱动、强耦

合的非线性系统，而且在无人机的控制系统中存在因飞

行环境具有很大的差异而造成的不确定参数，这使得无

人机的稳定性控制问题成为了一个难点。因此对无人

机稳定性进行准确控制的方法研究成为不少科研人员

研究的课题［１］。

风切变作为低空中常见的一种风场，情况复杂多

变，有水平方向上的水平切变，水平方向上的垂直切变

等多种形式。研究人员通过多年研究发现水平方向上

的风切变对飞行器的飞行具有很大的影响［２３］。针对右

侧水平风切变的对无人机的干扰问题，吴华采用滑模控

制算法能够有效抑制扰动对飞行稳定的影响［４］，但是风

切变的干扰时间太短，而且在干扰期间对位移和姿态的

输出没有约束。文献［５］设计的自抗扰控制能够保证在

风切变的影响下，四旋翼无人机仍能够稳定飞行，但是

建立的数学模型只考虑了风速对两个旋翼产生了影响，

没有考虑风切变是否对无人机的输出位移的影响。

本文在文献［４］的基础上进一步考虑右侧风切变对

四旋翼无人机飞行时的稳定性控制研究。根据贝兹定

理得出风切变对无人机旋翼的影响，并建立在风切变影

响下的无人机的数学模型；之后将反步自适应控制算法

与滑模控制相结合设计出反步滑模自适应控制器，并在

Ｍａｔｌａｂ中对所提出来的控制算法的控制性能进行验证。

１ 四旋翼无人机的动力学模型

四旋翼无人直升机是由机体与四个旋翼组成的飞

行器，其结构如图１所示，其中四个旋翼由于高速旋转

而产生的升力是无人机的主要动力来源，它能够使四旋

翼无人直升机做出悬停，垂直上升或下降、俯仰、滚转和

偏航等多种运动方式。

在建立四旋翼无人直升机的动力学方程之前，必需先

定义所需要的地面坐标系和机体坐标系，如图２所示。
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图１ 四旋翼无人直升机结构模型
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图２ 地面坐标系与机体坐标系

在忽略弹性形变及振动的前提下，四旋翼无人直升

机的飞行运动可以近似地认为是六个自由度的刚体运

动，即绕三个轴的转动和沿三个轴的线运动。针对此种

情况，可以利用牛顿－欧拉方程来构造相应的平衡方程
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其中：ｘ，ｙ，ｚ为飞行器的位置向量；φ、θ、Ψ分别为滚转

角、俯仰角以及偏航角；ｍ是四旋翼无人直升机的质量；

ｇ是重力加速度；Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ，Ｉｘｚ均为转动惯量；Ｌ是无人机

的四个旋翼到机体中心的距离；Ｕ１，Ｕ２，Ｕ３，Ｕ４均是无人

机系统的控制输入量，其大小分别为［７］：
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其中：ｂ是比例常数；ω为旋翼的转速；Ｄ为旋翼在空气

中的阻力系数。

２ 风干扰下无人机的动力学模型

根据风切变事故分析统计数据，ＦＡＡ（美国联邦航

空航空局）给出了四种用于飞行模拟的风切变模型，其

中，３号风切变模型与现实中造成飞行器飞行事故的风

切变很相似，它是一个含有水平漩涡的三维微下冲气流

模型，很适合用于模拟飞行器飞行训练的风切变大气环

境［８］。更重要的一点是，３号风切变模型不与风系数共

同使用，因此适用于所有飞机。图３给出了３号风切变

模型。

为了便于分析右侧风切变对无人机的影响，同时

为了分清左侧向风与右侧向风对无人机影响的差异，

在本文中假设风速对无人机的影响主要包括旋翼，并

且其影响与无人机的姿态角无关。其中风速只对

１、２、３号旋翼产生干扰影响。此时，无人机的动力学模

型转换为：

ｘ
．．
＝
（Ｕ１＋Ｓ１＋Ｓ２＋Ｓ３＋Ｓ４）（ｓｉｎφｓｉｎψ＋ｃｏｓφｓｉｎθ）

ｍ

ｙ
．．
＝
（Ｕ１＋Ｓ１＋Ｓ２＋Ｓ３＋Ｓ４）（ｃｏｓφｓｉｎθｓｉｎψ－ｃｏｓψｓｉｎφ）

ｍ

ｚ
．．
＝
（Ｕ１＋Ｓ１＋Ｓ２＋Ｓ３＋Ｓ４）（ｃｏｓφｃｏｓθ）

ｍ －ｇ

φ
．．
＝
ＬＵ２＋Ｌ（Ｓ２－Ｓ４）－θ

．
ψ
．
（Ｉｚ－Ｉｙ）

Ｉｘ

θ
．．
＝
ＬＵ３＋Ｌ（Ｓ３－Ｓ１）－φ

．
ψ
．
（Ｉｘ－Ｉｚ）

Ｉｙ

ψ
．．
＝
ＬＵ４＋Ｌ（Ｓ１＋Ｓ３－Ｓ２－Ｓ４）－φ

．
θ
．
（Ｉｙ－Ｉｘ）

Ｉ























ｚ

（３）

其中：Ｓｉ（ｉ＝１，２，３，４）是气流对四旋翼无人直升机的

四个旋翼的升力，Ｓ４ ＝０。由贝兹理论
［９］可以得出气流

对旋转的旋翼产生的升力为：

Ｓ＝２ρＡｄＶ
２
１ａ（１－ａ） （４）

其中：ρ为空气密度；Ａｄ为旋翼圆盘的截面面积；Ｖ１为

８４ 四川理工学院学报（自然科学版）　　　　　 　　　　　　　２０１７年１２月



U

W

V

U
/
(
m

/
s
)

0

-5

-10

-15

-20

-25

-30

0        500     1000   1500    2000    2500    3000   3500   4000

x/m

W
/
(
m

/
s
)

10

5

0

-5

-10

-15

x/m

0                500            1000           1500           2000          2500

V
/
(
m

/
s
)

12

10

8

6

4

2

0

-2

-4

-6

0                500            1000            1500           2000         2500

x/m

(a) !"#$!"%&'()

(b) *+#$!"%&'()

(c) ,-#$!"%&'()

图３ ３号风切变模型

风速大小；ａ为轴流诱导因数，一般取值为０５。

３ 反步滑模自适应控制器设计

在对四旋翼无人直升机的控制系统进行设计时，可

以将无人机的整个控制系统分解为两个子控制系统，即

姿态子控制系统和位置子控制系统［１０１４］，如图４所示。

将式（３）写成状态空间表达式的形式：

ｆ（Ｘ，Ｕ）＝

ｘ２

Ｌ
Ｉｘ
Ｕ２＋

（Ｉｙ－Ｉｚ）
Ｉｘ

ｘ４ｘ６＋ｄ１

ｘ４

Ｌ
Ｉｙ
Ｕ３＋

（Ｉｚ－Ｉｘ）
Ｉｙ

ｘ２ｘ６＋ｄ２

ｘ６

Ｌ
Ｉｚ
Ｕ４＋

（Ｉｘ－Ｉｙ）
Ｉｚ

ｘ２ｘ４＋ｄ３

ｘ８

（Ｕ１＋ｄ４）
ｍ Ｕａ

ｘ１０

（Ｕ１＋ｄ４）
ｍ Ｕｂ

ｘ１２

（Ｕ１＋ｄ４）ｃｏｓｘ１ｃｏｓｘ３
ｍ

































 －ｇ

（５）

其中ｘｉ（ｉ＝１，２，…，１２）是状态向量：
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图４ 无人机控制系统结构图

３１ 姿态子控制系统

以滚转角为参考来说明姿态控制器的设计：

步骤１ 假设四旋翼无人直升机的期望滚转角 ｘ１ｄ
与实际的滚转角之间的误差为：

Ｚ１ ＝ｘ１ｄ－ｘ１ （７）

根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论，当滚转子系统在Ｚ１ ＝０时处于

平衡状态，可以选定Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：
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引入虚拟控制量ｘｖ２，使其满足：
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当滚转角速度取值为虚拟控制量ｘｖ２时，则：
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步骤２ 假设四悬翼无人直升机的滚转角速度的跟

踪误差为：
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取Ｌｙａｐｕｎｖｏ函数，使其为：
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其中：Ｓ为需要设计的滑模面；Δｄ是实际的不确定项ｄ１

与不确定项的估计值的差异，即估计误差：

Δｄ＝ｄ１－珘ｄ （１４）

设计滑模面Ｓ为：

Ｓ＝ａ１Ｚ１＋Ｚ２ （１５）

其中：ａ１为可调参数。

步骤 ３ 设计滑模趋近律，使其满足指数趋近

率［１５１６］：
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类似地，可以推断出俯仰子控制系统、偏航子控制系统

的控制量及其不确定项的估计值：
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３２ 位移子控制系统

与姿态子控制系统类似，可以推出位移子控制系统

中相应的控制量与不确定项的估计值：
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４ 仿真验算

为了验证该算法是否能有效地保证无人机在风切

变的干扰下能够稳定地飞行，进行了两个不同的数值仿

真实验。表１～表３分别给出了无人机动力学模型中的

相关系数、反步自适应控制器（ＢＳＡ）的控制参数、反步

滑模自适应控制器（ＢＳＳＡ）与的控制参数。

表１ 无人机动力学模型中的相关系数

符号 含　　义 单位 大小

ｍ 无人机机体质量
!

０８５
ｇ 重力加速度

!

／Ｎ ９８
ρ 空气密度 ｇ／Ｌ １２９３
Ｌ 旋翼到机体中心的距离 ｍ ０１６５
Ｒ 螺旋桨的长度 ｍ ０２０３
Ａｄ 螺旋桨旋转一周扫过的面积 ｍ２ ００３２３
Ｉｘ 绕ｘ轴的转动惯量 Ｋｇ／ｍ２ ０００７６１
Ｉｙ 绕ｙ轴的转动惯量 Ｋｇ／ｍ２ ０００７６０
Ｉｚ 绕ｚ轴的转动惯量 Ｋｇ／ｍ２ ００１０２０
ｂ 无人机螺旋桨的升力系数 －－ ２１６９１ｅ－６
ｄ 无人机螺旋桨的扭矩系数 －－ １１１５８ｅ－８
Ｄ 无人机螺旋桨的阻力系数 －－ ６７６２４ｅ－８

表２ 反步自适应控制器（ＢＳＡ）的控制参数
符　　号 大小

Ｃｉ（ｉ＝１，２，…，１１） １
Ｃｉ（ｉ＝１２） ２６
ｒｉ（ｉ＝１，２） ００５
ｒｉ（ｉ＝３，４） ０００５

０５ 四川理工学院学报（自然科学版）　　　　　 　　　　　　　２０１７年１２月



表３ 反步自适应控制器（ＢＳＡ）的控制参数
符　　号 大小

Ｃｉ（ｉ＝１，３，５，７，９，１１） ２
Ｋｉ（ｉ＝１，２，３，４） １５
Ｋｉ（ｉ＝５，６） ０５
ｒｉ（ｉ＝１，２，３，４） ５
ａｉ（ｉ＝１，２，３，４） １
ａｉ（ｉ＝５，６） ０５

ｈｉ（ｉ＝１，２，…，６） ０００５

４１ 定点悬停

假设四旋翼无人直升机的初始位置为（０，０，０），在

［５，１５］ｓ内受到类似图３中侧向风切变的风速是Ｖ＝４

＋００１３５ｘ的右侧风。系统的仿真时间 Ｔ＝４０ｓ，图５～

图１１给出了仿真实验结果。
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图５ 无人机ｘ位移输出
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图６ 无人机ｙ位移输出

从图５～图１０可以看出，干扰消失后，反步自适应

和反步滑模自适应控制方法均能使无人机的输出稳定。

其中，无人机的水平方向的位置输出能够稳定地跟踪目

标位置，而在干扰消失后的一小段时间后垂直方向上的

位置输出也达到稳定。在风切变干扰期间，反步滑模自

适应控制算法能够进一步缓解无人机的姿态角变化的

时间与幅度。
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图７ 无人机ｚ位移输出
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图８ 无人机Φ姿态角输出
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图９ 无人机θ姿态角输出
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图１０ 无人机Ψ姿态角输出
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图１１ 无人机三维飞行路径

４２ 轨迹跟踪

假设四旋翼无人直升机的初始位置为（０，０，０）处，

并且其初始姿态角为（０，０，０）度，而无人机的目标位置

为（ｃｏｓ（ｔ），ｓｉｎ（ｔ），１），目标偏航角为０度。在时间Ｔ＝

［５，１５］ｓ内仍然有风切变干扰存在，系统的仿真时间

Ｔ＝４０ｓ，控制器中的参数设置与定点悬停实验的参数一

致，图１２～图１５给出了Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真的结果。
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图１２ 无人机ｘ位移输出
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图１３ 无人机ｙ位移输出

从仿真图可以看出，在整个仿真过程中，反步自适

应控制算法与反步滑模自适应控制算法都可以跟踪预
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图１４ 无人机ｚ位移输出
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图１５ 无人机Ψ姿态角输出

期目标路径，但是反步滑模自适应控制算法的拟合精度

更高，而且在一定程度上缓解了无人机的输出的抖动。

由以上两个仿真实验可以得出：

（１）风切变对四旋翼无人直升机的飞行品质具有

很大的影响力。

（２）在风切变作用下，反步滑模自适应控制算法具

有良好的鲁棒性。

５ 结束语

为了实现无人机能够在风切变中稳定飞行，本文首

先给出了在风切变中的无人机的六自由度模型，其次，

将反步自适应控制算法与滑模控制相结合，得到了反步

滑模自适应控制算法，最后通过定点悬停和轨迹跟踪这

两个实验验证出在风切变的干扰下，反步滑模自适应控

制算法具有更强的鲁棒性。
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