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单翼损坏下的四旋翼飞行控制器设计
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摘　 要： 针对发生单翼损坏故障时四旋翼飞行器的常规控制失效问题，用反步法设计保证飞行器安全和一般飞行控制的控制

器．根据单翼损坏下四旋翼飞行器的旋转与平移运动方程，将控制器划分成内、外环，使用反步法设计这两个环路．内环控制飞

行器姿态，外环控制飞行器位置．用反步法设计此种控制器时牺牲飞行器的偏航控制能力，但能实现飞行器一定程度的正常飞

行．即能实现飞行器以恒定速度绕其垂直轴转动，机体保持水平同时空间位置不变的近悬停状态，也能通过指令信号实现飞行

控制和位置跟踪．经过仿真验证，证实了该控制器对单翼损坏故障下的四旋翼飞行器的飞行控制的有效性，飞行器的稳定性能

良好．结果表明，偏航控制能力的丧失不会对四旋翼的安全造成威胁，也不会对飞行器的轨迹跟踪造成较大影响，即保证飞行

器能在以恒定速度绕垂直轴转动的情况下进行稳定飞行，同时还能以较快速度跟踪简单的期望轨迹．该研究证实了单翼损坏

下的四旋翼飞行器的飞行仍具有可控性．
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　 　 四旋翼飞行器具有垂直起降、空中悬停、飞行姿

态灵活变换等可操控性，其结构简单并且负载能力较

大．其可以通过传感器收集各类信息，已被广泛应用

于摄影摄像、军事勘察、天气监测以及救援活动等多

个领域．四旋翼的飞行控制研究已发展近二十年，已
取得丰硕的成果，如文献［１－３］中实现了四旋翼较高

精度的姿态和位置控制，以及实现各种高难度避障、
倒飞和复杂轨迹跟踪等动作．四旋翼飞行器是具有强

耦合特性的典型非线性系统，一旦发生故障，飞行稳

定性就会急剧下降，甚至导致无人机失控．如何保证

四旋翼无人机在发生故障的情况下仍能得到有效控

制，已成为四旋翼无人机领域的一个热点问题．

目前针对四旋翼的故障检测与隔离已经有诸多

优秀成果，文献［４－５］中指出关于观测器的故障检

测与隔离技术已经相当成熟，故本文的重点在研究

成果较少的单翼损坏故障检测之后的飞行器控制

上．对于四旋翼故障下的控制目前已经有很多研究

成果，如文献［６］中的滑模控制算法，文献［７］中采

用的反步法控制算法，文献［８］中采用的模型预测

控制算法，大部分的研究偏向于传感器故障和执行

器效率损失．对于执行器损坏故障研究甚少，文献

［９］中提出的单翼损坏下的四旋翼飞行控制器采用

鲁棒反馈线性化来设计，过程繁琐且计算任务繁重．
针对单翼损坏下的四旋翼飞行器，本文采用反

步法来简化控制器设计．文献［１０］中指出，四旋翼飞

行器为欠驱动、强耦合、非线性、不稳定系统，在机体

执行机构出现故障时，其欠驱动度增加，更加不利于



飞行器的灵活控制．通过对四旋翼结构和运动机理

的分析，滚转角和俯仰角的小变化可以引起位置的

较大变化，会使机体失去平衡甚至引起机体撞击地

面．而偏航能力的丧失则不会对飞行器的安全造成

威胁，而且不会影响飞行器正常的位置控制．所以，
采用反步法设计的单翼损坏下的四旋翼飞行控制

器，以牺牲四旋翼的偏航控制为前提，解决因为单翼

损坏而使得四旋翼欠驱动程度增加的难题，实现此

故障下的四旋翼飞行控制．

１　 四旋翼飞行器建模

１．１　 无故障四旋翼飞行器动力学建模

四旋翼飞行器靠 ４ 个电机的转动带动螺旋桨旋

转产生升力．文献［１１］指出，通过改变不同电机的转

速四旋翼可以实现俯仰、滚转、偏航等动作．如图 １
所示，四旋翼的每个旋翼能产生升力和力矩，两对旋

翼（１，３）和（２，４）按相反的旋转方向旋转，以抵消每

对旋翼旋转带来的旋转力矩．
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图 １　 四旋翼飞行器

Ｆｉｇ．１　 Ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ＵＡＶ

参照文献［１２］，分别搭建如图 １ 所示两个右手

坐标系，建立以四旋翼重心为原点的机体坐标系

Ｂ＝｛ｏｂ，ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ｝和标准地球坐标系 Ｅ ＝ ｛ ｏｅ，ｘｅ，ｙｅ，
ｚｅ｝ ．记四旋翼的姿态角定义在 Ｅ 系中， 为 Φ ＝
φ，θ，ψ( ) ，其中 φ、θ、ψ 分别为四旋翼飞行器的滚转

角、俯仰角和偏航角．则 Ｂ 系可以由 Ｅ 系按 ｘ－ｙ－ｚ 的
旋转顺序得到．

四旋 翼 在 机 体 坐 标 系 下 的 角 速 度 ω ＝
［ω１，ω２，ω３］Ｔ 与在姿态角 Φ＝（φ，θ，ψ）的关系如下：

ω ＝
１ ０ － ｓｉｎ θ
０ ｃｏｓ φ ｃｏｓ θｓｉｎ φ
０ － ｓｉｎ φ ｃｏｓ φｃｏｓ θ
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　 　 参照文献［１３］，将 ４ 个旋翼的电机模型定义为

Ｆ ｉ ＝ Ｋ ｆΩ２
ｉ ， ｉ ＝ １，２，３，４( ) ． （２）

式中：Ｆ ｉ 为各旋翼所受到的升力；Ｋ ｆ 为升力系数；Ωｉ

为旋翼旋转速度．即在忽略空气扰动情况下，视旋翼

升力与其旋转速度成正比．
由此可以得到，飞行器在机体坐标系下的总升

力为

Ｆｂ ＝ ０，０，∑４

ｉ ＝ １
Ｆ ｉ( ) ． （３）

　 　 根据电机模型，考虑四旋翼飞行器的运动原理，
可以建立输入向量为
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　 　 在假设飞行器为理想完全对称的刚体的前提

下，可近似得到机体的转动惯量矩阵为

Ｉ ＝ ｄｉａｇ Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ[ ] ． （５）
　 　 结合式（１） ～ （５），由牛顿运动定律，可以得到

四旋翼飞行器在地球坐标系下的动力方程如下：
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１．２　 单翼损坏情况下的故障建模

当飞行器的执行器发生一个旋翼处发动机损坏

故障时，基于四旋翼飞行器的结构对称性，不失一般

性地假定编号为 ２ 的翼受损，无法提供正常的升力．
如图 ２ 所示，由于 ２ 翼的损坏导致其不能提供升力，
相当于 Ｆ２ ＝ ０．由式（４）可知此时有

ｕｐ ＝ ｌＦ４，
可重新建立输入向量为
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图 ２　 ２ 翼发生损坏故障的四旋翼

Ｆｉｇ．２　 Ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ｗｉｔｈｆａｉｌｕｒｅ ｏｎ ｒｏｔｏｒ ２

当飞行器处于悬停状态下时，为了保证飞行器

处于水平状态，由于四旋翼的对称结构和运动机理，
需同时取 Ｆ４ ＝ ０．由式 （６） 可知，此时的 ｕｒ ＝ ｄＦ１ ＋
ｄＦ４ ＝ｕｆ∗ｄ＞０，此式显示不可变号，即悬停状态下不

可任意控制偏航角速度．由于四旋翼飞行器突发单

翼损坏时，其首要工作是使飞行器尽快达到稳定状

态而不至于撞机，故只要能使飞行器的滚转角和俯

仰角以及位置得到控制即可保证，所以此时的偏航

控制并不是很重要．又由于四旋翼本身为欠驱动系

统，４ 个旋翼转速的输入要给出空间 ６ 个自由度的

输出，故在一个旋翼损坏时，其欠驱动程度增加，所
以此时舍弃偏航控制无非是最好的选择．

对于故障下的飞行器状态空间描述，选择状态

量为

ｘ ＝ ｘ１，ｘ２，ｘ３，ｘ４，ｘ５，ｘ６，ｘ７，ｘ８，ｘ９，ｘ１０，ｘ１１，ｘ１２( ) Ｔ ＝

ｘ，ｙ，ｚ，ｘ·，ｙ·，ｚ·，φ，θ，ψ，ｐ，ｑ，ｒ( ) Ｔ，
则在单翼损坏故障下的飞行器状态空间表述为：
ｘ·１ ＝ ｘ４，

ｘ·２ ＝ ｘ５，

ｘ·３ ＝ ｘ６，

ｘ·４ ＝
ｃｏｓ ｘ７ｓｉｎ ｘ８ ＋ ｓｉｎ ｘ７ｓｉｎ ｘ９

ｍ
ｕ１ －

ｋ１

ｍ
ｘ４，

ｘ·５ ＝
ｃｏｓ ｘ７ｓｉｎ ｘ８ｓｉｎ ｘ９ － ｓｉｎ ｘ７ｃｏｓ ｘ９

ｍ
ｕ１ －

ｋ２

ｍ
ｘ５，

ｘ·６ ＝
ｃｏｓ ｘ７ｃｏｓ ｘ８

ｍ
ｕ１ －

ｋ３

ｍ
ｘ５ － ｇ，

ｘ·７ ＝ ｘ１０ ＋ ｘ１１ｓｉｎ ｘ７ ｔａｎ ｘ８ ＋ ｘ１２ｃｏｓ ｘ７ ｔａｎ ｘ８，

ｘ·８ ＝ ｘ１１ｃｏｓ ｘ７ － ｘ１２ｓｉｎ ｘ７，

ｘ·９ ＝
ｘ１１ｓｉｎ ｘ７ ＋ ｘ１２ｃｏｓ ｘ７

ｃｏｓ ｘ８
，

ｘ·１０ ＝ １
Ｉｘ

－ ｋ１ｘ１０ － ｘ１１ｘ１２ Ｉｚ － Ｉｙ( ) ＋ ｌ
２ ｕ１ －

ｕ３

ｄ
æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，

ｘ·１１ ＝ １
Ｉｙ

－ ｋ２ｘ１１ － ｘ１０ｘ１２ Ｉｘ － Ｉｚ( ) ＋ ｕ２( ) ，

ｘ·１２ ＝ １
Ｉｚ

－ ｋ３ｘ１２ ＋ ｕ３( ) ， （７）

考虑四旋翼的对称性，选取 Ｉｘ ＝ Ｉｙ ．

２　 控制器设计

本文的控制器设计建立在单翼损坏的情况视为

已经发生的基础上，不做与故障的检测和隔离相关

的工作和分析，重点放在故障发生后的系统控制上．
经分析，在 ２ 翼损坏的情况下，四旋翼飞行器的

欠驱动程度增加，为了使四旋翼在不可避免的单翼

损坏情况下能尽量减小损失和保证飞行器不增加外

部损坏，本文设计思路为牺牲偏航控制，依赖飞行器

无故障的剩余 ３ 个旋翼来达到近悬停状态和实现轨

迹跟踪．为了解决欠驱动和实现解耦，在四旋翼飞行

器的控制过程中，文献［１４－１５］中，均采用划分子系

统来设计控制器，本文也将使用这种方法，将系统划

分为内、外环分层控制．设计的内环控制器主要控制

飞行器姿态，使单翼损坏的四旋翼飞行器得到稳定

的近悬停状态．这里所提到的近悬停状态是指飞行

器保证恒定的高度和较稳定的姿态角，同时以一定

速度绕垂直轴转动的状态．设计的外环控制器是飞

行器位置控制的主体，建立在内环控制器效果良好

的基础之上，外环控制器通过期望位置指令信号解

算出内环的跟踪姿态信息．
由于飞行器的水平位置向量 ｘ，ｙ( ) 的加速度为

机体所受总升力 ｕｆ 的水平分量提供，而此水平分力

的大小受滚转角 φ 和俯仰角 θ 的影响．单翼损坏下

的四旋翼飞行器的飞行控制器结构如图 ３ 所示，水
平位置的控制也依赖已经形成的内环控制，所以内

环的必要工作是获取滚转角和俯仰角的期望值，以
此使飞行器达到期望的水平位置．机体的垂直位置

分量 ｚ 的控制，是通过调节机体总体升力来实现的，
需要关注的是，此时还涉及到偏航角旋转速度 ｒ．对
应于 ｚ、ｕｆ 以及 ｒ 三者之间的关系以及水平位置控制

中涉及到的姿态控制，故在新的位置指令下，内环将

从原有的平衡状态达到另一个平衡状态．

x,y,z,ψ
xd,yd,zd

x,y,z

外环控制器 内环控制器
四旋翼飞
行器动力
学系统

φd,θd,δrd
φ,θ,ψ,p,q,r

φ,θ,r

图 ３　 内、外环控制

Ｆｉｇ．３　 Ｉｎｎｅｒ ａｎｄ ｏｕｔｅｒ ｒｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ
２．１　 内环控制器设计

内环主要用来控制飞行器的滚转角 φ、俯仰角 θ
和偏航角转动速度 ｒ，为了解决姿态的耦合问题，选
用反步法来设计控制器，使其实现李雅普诺夫意义

下的稳定．
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设定控制输入为 ｕ＝［Ｆ１，Ｆ３，Ｆ４］Ｔ，选取状态量为

ｘ１ ＝

φ
θ

∫ｒｄｔ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

，ｘ２ ＝
ｐ
ｑ
ｒ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

．

　 　 四旋翼飞行器的姿态动力学，即式（７），用上述

输入和状态可写成状态空间形式为

ｘ·１ ＝ ｆ１ｘ２

ｘ·２ ＝ ｆ２ｕ ＋ ｇｃ
{ ，

式中各矩阵如下：

ｆ１ ＝
１ ｓｉｎ φｔａｎ θ ｃｏｓ φｔａｎ θ
０ ｃｏｓ φ － ｓｉｎ φ
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，

ｆ２ ＝

０ ０ ｌ
Ｉｘ

－ ｌ
Ｉｘ

ｌ
Ｉｘ

０

ｃ
Ｉｚ

ｃ
Ｉｚ

－ ｃ
Ｉｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

， ｇｃ ＝

Ｉｙ － Ｉｚ
Ｉｘ

ｑｒ －
ｌｋ４

Ｉｘ
ｐ

Ｉｚ － Ｉｘ
Ｉｙ

ｐｒ －
ｌｋ５

Ｉｙ
ｑ

－
ｋ６

Ｉｚ
ｒ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，

且注意到 ｆ２ 可逆，当 － π
２
＜φ＜ π

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ 和 － π

２
＜θ＜ π

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ 时

ｆ１ 可逆，记两者的逆矩阵分别为 ｆ－１１ 和 ｆ－１２ ．
为了使姿态达到期望值，可以通过设计一系列

的虚拟控制器来稳定每个状态，用反步法设计的过

程如下．
Ｓｔｅｐ １　 考虑虚拟系统

ｘ·１ ＝ ｆ１ｖ１，
确定该虚拟系统的跟踪误差为

ｅ１ ＝ ｘ１ｄ － ｘ１，
　 　 选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ１ ＝ １
２
ｅＴ１ ｅ１， （８）

对式（８）求导有

Ｖ
·

１ ＝ ｅＴ１ ｅ
·
１ ＝ ｅＴ１ ｘ·１ｄ － ｘ·１( ) ＝ ｅＴ１ ｘ·１ｄ － ｆ１ｖ１( ) ．

　 　 为了使此虚拟系统稳定，虚拟控制器选为

ｖ１ ＝ ｆ －１
１ （Ａ１ｅ１ ＋ ｘ·１ｄ），

其中 Ａ１ 为正定阵，此时可得

Ｖ
·

１ ＝ － ｅＴ１Ａ１ｅ１ ＜ ０． （９）
　 　 Ｓｔｅｐ ２　 考虑虚拟系统

ｘ·２ ＝ ｆ２ｕ ＋ ｇｃ，
确定该虚拟系统的误差式为

　 　 ｅ２ ＝ ｖ１ － ｘ２ ＝ ｆ －１
１ （Ａ１ｅ１ ＋ ｘ·１ｄ － ｆ１ｘ

·
１） ＝

ｆ －１
１ （Ａ１ｅ１ ＋ ｅ·１） ．

　 　 因此可得

ｅ·１ ＝ － Ａ１ｅ１ ＋ ｆ１ｅ２ ．

　 　 选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ２ ＝ １
２ ∑

２

ｉ ＝ １
ｅＴｉ ｅｉ，

求导有

Ｖ
·

２ ＝ ｅＴ１ ｅ
·
１ ＋ ｅＴ２ ｅ

·
２ ＝ ｅＴ１ － Ａ１ｅ１ ＋ ｆ１ｅ２( ) ＋ ｅＴ２ ｖ·１ － ｘ·２( ) ＝

－ ｅＴ１Ａ１ｅ１ ＋ ｅＴ２ ｆＴ１ ｅ１ ＋ ｖ·１ － ｆ２ｕ － ｇｃ( ) ．
　 　 为了使整个内环系统稳定，内环控制器选为

ｕ ＝ ｆ －１２ Ａ２ｅ２ ＋ ｆＴ１ ｅ１ ＋ ｖ·１ － ｇｃ( ) ，
其中 Ａ２ 正定时有

Ｖ
·

２ ＝ － ∑
２

ｉ ＝ １
ｅＴｉ Ａｉｅｉ ＜ ０． （１０）

综上所述，内环控制器为

ｖ１ ＝ ｆ －１１ Ａ１ｅ１ ＋ ｘ·１ｄ( ) ，

ｕ ＝ ｆ －１２ Ａ２ｅ２ ＋ ｆＴ１ ｅ１ ＋ ｖ·１ － ｇｃ( ) ．{
２．２　 外环控制器设计

假定内环是 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定的，且工作在平衡状

态，取其工作点为 φ→φｄ，θ→θｄ，ｒ→ｒｄ( ) ，且 φｄ 和 θｄ

是小角度，达到近悬停状态．
为了保证近悬停状态，必取 Ｆ４ ＝ ０，此时有 ｕｆ ＝

ｕｒ

ｄ
，且升力用来平衡机体重力，即 ｕｆ ＝ｍｇ，故此时可

得在平衡工作点时：
ｕｒ ＝ ｍｇｄ，

ｒｄ ＝ ｍｇｄ
ｋ６

，

由此反推，当 ｒ→ｒｄ 时，ｕｒ ＝ ｋ６ｒｄ，即 ｕｆ ＝
ｋ６ｒｄ
ｄ

．

对于水平控制，摘取其位置动力学方程如下

ｘ··

ｙ··

ｚ··
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ê
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ê
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ú
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ú

＝
ｕｆ

ｍ

ｃｏｓ ψ ｓｉｎ ψ ０
ｓｉｎ ψ － ｃｏｓ ψ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｓｉｎ θｄｃｏｓ φｄ

ｓｉｎ φｄ

１
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ê
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ú
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＋

－
ｋ１ｘ

·
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－
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·
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－
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·

ｍ
－ ｇ

é
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．

　 　 设水平控制系统的输入为

ｕ? ＝

ｓｉｎ θｄｃｏｓ φｄ

ｍ
ｕｆ

ｓｉｎ φｄ

ｍ
ｕｆ

１
ｍ
ｕｆ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

．
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　 　 取状态量为

ｘ?１ ＝
ｘ
ｙ
ｚ
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，ｘ?２ ＝
ｘ·

ｙ·

ｚ·
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　 　 由式（７），可得系统状态空间表达为

ｘ?·１ ＝ ｘ?２，

ｘ?·２ ＝ ｆψｕ? ＋ ｇｋ ．
{

其中：

ｆψ ＝
ｃｏｓ ψ ｓｉｎ ψ ０
ｓｉｎ ψ － ｃｏｓ ψ ０
０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

，ｇｋ ＝

－
ｋｔｘ

·

ｍ

－
ｋｔｙ

·

ｍ

－
ｋｔｚ

·

ｍ
－ ｇ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
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，

且注意到 ｆψ 恒可逆．
定义外环虚拟系统为 ｖ?１，则两个跟踪误差为：

ｅ?１ ＝ ｘ?１ｄ － ｘ?１，
ｅ?２ ＝ ｖ?１ － ｘ?２ ．

　 　 用反步法设计外环控制率，推导过程类似内环

设计，故在此不做累述，其中，Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数设计为：

Ｖ?１ ＝ １
２
ｅ?Ｔ
１ ｅ?１，

Ｖ?２ ＝ １
２
ｅ?Ｔ
１ ｅ?１ ＋ １

２
ｅ?Ｔ
２ ｅ?２ ．

　 　 当设计外环控制率为

ｖ?１ ＝ Ｂ１ ｅ?１ ＋ ｘ?·１ｄ，

ｕ? ＝ ｆ －１ψ （ ｅ?１ ＋ Ｂ２ ｅ?２ ＋ ｖ?·１ － ｇｋ），
{

可得：

Ｖ?
·

１ ＝ ｅ?Ｔ
１ ｅ?·１ ＝ － ｅ?Ｔ

１Ｂ１ ｅ?１ ＜ ０， （１１）

Ｖ?
·

２ ＝ ｅ?Ｔ
１ ｅ?·１ ＋ ｅ?Ｔ

２ ｅ?
·

２ ＝ － ｅ?Ｔ
１Ｂ１ ｅ?１ － ｅ?Ｔ

２Ｂ２ ｅ?２ ＜ ０，
（１２）

式中 Ｂ１、Ｂ２ 为正定阵，使得外环为 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定．
由于系统的位置控制过程是：外环控制器解算

出姿态信息作为内环的输入，通过位置与姿态的耦

合关系来实现位置跟踪．在内环渐进稳定的基础上

如果外环也是 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定的，则整个系统的输出

是稳定的．又根据式（９） ～ （１０）、式（１１） ～ （１２）可

得，内、外环分别是 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定的．因此，给出有

界的系统期望值时，在内外环作用下，四旋翼飞行系

统将保持渐进稳定，并且能追踪期望位置和轨迹．本
文的仿真结果也说明了这一点．

３　 结果和分析

在 ＭＡＴＬＡＢ ／ Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 中搭建控制系统，对本文

提出的反步控制算法进行仿真．实验采用的是微型

四旋翼飞行器，模型结构参数见表 １．
设定飞行器的起始位置坐标（ｘ０，ｙ０，ｚ０）＝ （０，０，

０），初始姿态角（φ０，θ０，ψ０）＝ （０，０，０），给定期望位

置为（ｘｄ，ｙｄ，ｚｄ）＝ （２，３，１）．
位置和姿态的仿真结果如图 ４ 所示．可以看出

俯仰角和滚转角在 ６ ｓ 内稳定于稳定值，滚转角和

俯仰角的超调量分别为 ７°和 ２°，基本满足飞行器的

控制性能要求．偏航角速度在波动后趋于恒值．位置

控制环无超调量，响应时间约为 ５ ｓ，在完成位置跟

踪之后，飞行器可以在期望位置最终到达近悬停飞

行状态．
表 １　 四旋翼飞行器模型参数

Ｔａｂ．１　 Ｍｏｄｅｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｑｕａｄｒｏｔｏｒ

ｍ ／
ｋｇ

ｌ ／ ｍ
ｇ ／

（ｍ·ｓ－２）
ｄ

Ｉｘ ＝ Ｉｙ ／

（Ｎｓ２·ｒａｄ－１）

Ｉｚ ／

（Ｎｓ２·ｒａｄ－１）

ｋｔ ／

（Ｎｓ·ｍ－１）

ｋ４ ＝ ｋ５ ＝ ｋ６ ／

（Ｎｓ·ｒａｄ－１）

２ ０．２５ ９．８ １ １．２ ２．５ ０．０１ ０．０１２

　 　 上述仿真针对单个目标点的跟踪能力，为了考

查控制器对于连续多个目标点的简单路径的跟踪能

力，设定多点直线轨迹，验证其跟踪和降落能力．设
计 ４ 个点为 Ａ （０． ５，０． ５，０． ６）、Ｂ （ １． ０，０． ５，０． ６）、
Ｃ（１．０，１．０，０．６）和 Ｄ（０．５，１．０，０．６）．期望路径设定为

飞行器以路径 Ａ→Ｂ→Ｃ→Ｄ→Ａ 飞行，然后降落至坐

标原点．仿真效果如图 ５ 所示，飞行器的飞行轨迹与

期望大致重合，简单路径跟踪效果较好．

４　 结　 论

１）本文针对单翼损坏下四旋翼飞行器，用反步

法设计了姿态控制器和位置控制器．该控制器牺牲

飞行器的偏航控制，来有效处理失去一个翼的升力

情况下，四旋翼的欠驱动程度增加导致姿态和位置

不可控的问题．
２）仿真结果说明，偏航控制能力的失去不会对

四旋翼的安全造成威胁，也不会对飞行器的正常轨

迹跟踪造成较大影响，且保证飞行器能在以恒定速

度绕垂直轴转动的情况下进行稳定飞行，同时还能

以较快速度跟踪简单的期望轨迹．
３）本文采用的算法对解决在单翼损坏下的四旋

翼位置控制和轨迹跟踪具有较强的理论价值，比已
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有的此类控制器的设计过程更加简单．通过进一步

实践探讨，此算法将可用于实际环境中四旋翼突发

单翼损坏故障下飞行器紧急降落问题．
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图 ４　 姿态控制和位置跟踪仿真
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图 ５　 简单路径跟踪和降落仿真
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·５０１·第 １０ 期 周卫东，等：单翼损坏下的四旋翼飞行控制器设计


