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四旋翼无人机飞行姿态模型参考自适应控制① 
陈国定, 程嘉晖, 张晓峰, 柳正扬 
(浙江工业大学 信息工程学院, 杭州 310023) 

摘 要: 四旋翼无人机具有机械结构简单、可垂直起降等优势, 在各个领域都有极广泛的应用. 经典控制算法如

PID 对无人机在受扰动或环境变化时的控制效果不理想, 难以调节至平衡状态. 论文对动力学建模加以适当简化, 
设计了自适应控制律, 数值仿真实验结果表明, 模型参考自适应控制能在很大范围内有效屏蔽干扰, 验证该算法

是有效的.  
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Model Reference Adaptive Attitude Control Method for Quadrotor UAV 
CHEN Guo-Ding, CHENG Jia-Hui, ZHANG Xiao-Feng, LIU Zheng-Yang 

(College of Information Engineering, Zhejiang University of Technology, Hangzhou 310023, China) 

Abstract: Quadrotor UAV is a research hotspot in recent years, who is widely used in many fields because of its 
advantages in simple structure and vertical take-off and landing. The control effect of classical control algorithm, such as 
PID Control algorithm, is not satisfying when the UAV is under disturbance or in a changing condition, the UAV can’t 
be adjusted to equilibrium state when it’s under large disturbance. This paper modeled through dynamics and properly 
simplified it, designed the adaptive control law, and the numerical experiment shows that model reference adaptive 
control can block out disturbance, verifies that this algorithm is effective. 
Key words: quadrotor UAV; adaptive control; model reference 
 
 

四旋翼无人机具有体积小、机械结构简单、可垂

直起降、控制灵活等优势, 在民用、商用乃至军用领

域都得到了快速的发展. 其中飞行控制系统是无人机

的核心[1], 无人机要完成自主飞行, 需要控制系统对

内回路(姿态回路)和外回路(水平位置和高度回路)都
具有良好的控制特性. 内回路控制性能是外回路控制

的基础, 其性能优劣, 直接影响外回路的控制结果, 
从而影响无人机自主飞行性能[2]. 然而, 由于无人机

飞行过程中存在随机扰动, 无人机的控制过程呈现出

极强的时变等特征, 使得常规的控制算法不能满足设

计要求[3]. 因此, 怎样提高在受扰动环境下控制系统

的稳定性已成为了当前四旋翼无人机研究的热点.  
     本文针对无人机在受扰动环境下的姿态自适应

控制算法进行了研究, 提出了自适应控制律. 数值仿 
 

 
 
真实验结果表明, 相比于常规控制算法如经典 PID 算

法, 自适应控制律在适应性上明显具有优势, 能在很

大范围内有效抑制干扰带来的影响.  
      
1 姿态系统动力学建模 
  首先, 选择合适的坐标系对运动过程中各类参数

进行定义和描述. 常见的坐标系包括机体坐标系和地

面坐标系.  
    四旋翼的飞行姿态由欧拉角 ),,( ΦΘΨ 描述, 分别

表示偏航角、俯仰角和横滚角[4]. 首先假设四旋翼的广

义坐标 ),,,,,(=q ΦΘΨzyx , 其中 ),,( zyx 表示机体

距地面坐标系原点 gO 的距离, 用 4321 ,,, MMMM 表示前

后左右四个电机, 对应的电机电压为 4321 ,,, VVVV , 产生

的升力计为 4321 ,,, FFFF . 假设:  
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1) 四旋翼飞行器为完全均匀对称的刚性结构;  
2) 电机转速与输入电压呈线性关系;  
3) 飞行器的质心与坐标系的原点完全重合;  

  4) 地面坐标系为惯性坐标系, 不考虑地球曲率以

及重力加速度随高度变化的影响.  
  根据 Newton-Euler 方程, 得到在机体坐标系四旋

翼受外力的动力学表达式 
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其中, m是无人机的质量, F为机体所受的合外力, τ 为
机体所受的合力矩, I 为 3×3 的单位矩阵, 33×∈RJ 是惯

性矩阵, V 表示在机体坐标系下的线速度矢量, ω 表示

机体坐标系下的角速度.  
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对无人机受力和力矩分析, 可将式(1)重写为:  
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式中向量
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θ , totalτ 表示机体上的总力矩, fF , gF

分别为:  
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iF 为第 i(i=1,2,3,4)个旋翼产生的升力 2
ii bF Ω= , 与旋翼

转速 iΩ 的平方成正比,b 为升力因子, R 为机体坐标系

转换至地理坐标系的转换矩阵. 将式(4), 式(5)代入式

(3)第一个式子中可得:  
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再将式(3)第二个式子展开可得:  
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其中 bΓ 由旋翼产生的力矩和由于陀螺效应产生的漂移

力矩[5,6]组成, 即:  
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gM 为重力在机体旋转过程中产生的重力力矩, 可表示为:  
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综上, 四旋翼的六自由度动力学方程为:  
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在忽略陀螺扭矩和自转情况, 只考虑姿态环, 公
式(10)可重写为以下形式:  
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其中 
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一般模型参考自适应控制系统, 利用白箱实验测

出系统参数, 用所测出的参数设计一套参考模型, 我
们认为四旋翼飞行器在爬升、俯冲和转弯等过程中动

力学模型参数与悬停时相比会发生较大的变化, 此时

再使用悬停假设时所测量的参数, 实际系统可能无法

逼近于参考模型或者逼近速度较慢, 无法达到预期的

效果. 因此我们认为可以使用带遗忘因子的递推最小

二乘法对系统参数进行在线辨识. 该方法总体与递推

最小二乘法相同, 只是在性能指标中加入了遗忘因子

）（ 10 << λλ , 变为 
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θϕλ 辨识过程会逐渐削弱较早数据的影

响, 使得系统对参数变化的校正作用保持不变, 能够

较快的跟踪系统的变化.  
 
2  自适应控制律设计 

上述动力学模型中转动惯量 xI 容易因外力作用或

强干扰发生改变, 这种模型参数易变化的系统用常规

控制策略在模型变化时不能保持很好的性质, 这时可

以考虑使用模型参考自适应控制器[7], 它能根据系统

的变化改变控制器参数, 因此系统具有较强的适应性, 
模型参考自适应控制的典型结构如图 1 所示, 主要由

参考模型, 可变参数控制器, 受控对象和自适应控制

律[8]几部分组成, 可变参数控制器和受控对象组成受

控系统, 和参考模型的一致性可由受控系统输出与参

考模型输出的误差来度量, 自适应律按照误差减小的

方向来改变控制器参数.  

 
图 1  控制器结构 

 
针对被控制系统, 设计控制器如下:  
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参数, 分别为矩阵 *
1K 、 *

2K 和 *
3K 的估计值状态跟踪误

差信号:  
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对(12)式求导, 可得:  
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其中 mA , mB 均为设定的模型参数, 由上一节所建的模

型即可求得. 上式可变形为:  
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将上式化简可得:  
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选择 Lyapunov 函数[9] 
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对 pV 求导得:  

∑

∑

∑

=

•

−

•

−

•

−

=

•

−

•

−

•

−

=

•

−

•

−

•

−

+Γ+Γ+

+++=

+Γ+Γ+

+++=

+Γ+Γ+

=

m

i
iiiii

T

iii

T

i

T
T

m
T

m

i
iiiii

T

iii

T

i

T

m
T

m

i
iiiii

T

iii

T

i

T
p

kkkkkk

KrKxKPBetePAe

kkkkkk

KrKxKBteAPe

kkkkkk

ePeV

1
3

~
1

33
~

2
~

1
22

~
1

~
1

11
~

3
~

2
~

1
~

1
3

~
1

33
~

2
~

1
22

~
1

~
1

11
~

3
~

2
~

1
~

1
3

~
1

33
~

2
~

1
22

~
1

~
1

11
~

)(2

)(2)(2

)(2

)]()([2

)(2

2

γ

γ

γ

&&

        (19) 



计 算 机 系 统 应 用                        http://www.c-s-a.org.cn                     2015 年 第 24 卷 第 11 期 

 250 研究开发 Research and Development

将上式按列展开, 可写得:  

∑

∑

=

•

−

•

−

•

−

=

+Γ+Γ+

+++=

m

i
iiiii

T

iii

T

i

m

i
ii

T

ii
T

m
T

p

kkkkkk

krkxkPbetePAeV

1
3

~
1

33
~

2
~

1
22

~
1

~
1

11
~

1
3

~
2

~
1

~

)(2

)(2)(2

γ

&

        (20) 

为使 0≤pV& , 参数 ik1 , ik2 , ik3 的自适应律设计如

下:  
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将自适应律带入原式计算 pV& 得:  
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可得受控系统渐进趋近于参考模型.  
 综上所述, 为了得到合适的自适应控制律,首先我

们求出受控系统和参考模型之间的误差 e, 之后通过

误差 e 得到相应的李亚普诺夫函数 pV , 并对其求导, 
同时设置合适的控制器参数使 pV 正定且 pV& 负定, 这样

就可保证受控系统渐进趋近于参考模型, 达到预期的

控制效果.  
 
3  数值仿真 

由于横滚角的情况类似于俯仰角, 只是转动惯量

略有不同, 模型结构基本相同[10],所以我们只考虑俯仰

角和偏航角,搭建的模型中除了受干扰的参数 xI 、 zI 外

其 他 物 理 量 均 为 常 数 , 选 择 正 定 对 称 阵

)100,100(diagQ = , 我们设置俯仰角参考系统的状态空

间表达式为:  
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偏航角参考系统的状态空间表达式为:  
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进而结合式(21)完成自适应系统的设计. 实验分

为 4 组, 取 xI 保持 0.02 不变, xI 由 0.02 突变为 0.06 时

实验效果如图 2、图 4 所示, 取 zI 保持 0.01 不变, zI 由

0.01 突变为 0.04 时实验效果如图 3、图 5 所示. 
由图 2 可以看出在 I 不变时两种算法均有较好的

效果, 飞行姿态平稳. 由图 3 可以看出当 I 突变时, 自
适应系统保持平稳没有出现较大波动, 而非自适应系

统波动明显. 可以看出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, 而自适应控制

通过参考模型和飞行器模型状态的偏差结合

Lyapounov 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.   

 
图 2  xI 不变时俯仰角算法效果 

 

 
图 3  zI 不变时偏航角算法效果 

 

 
图 4  xI 突变到 0.06 时俯仰角算法效果 
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图 5  zI 突变到 0.06 时偏航角算法效果 

 
4  结语 
  本文设计了无人机姿态自适应控制算法, 能根据

系统的变化改变控制器参数, 系统具有较强的适应性, 
能较好地满足无人机姿态控制的品质要求. 数值仿真

验证了控制算法的性能, 与常规的 PID 算法相比, 能
够在系统参数发生较大变化时快速稳定系统, 具有明

显优势.  
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