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摘　 要：基于四旋翼飞行器悬停状态下的位置及姿态信息，提出了一种离线的风场估计方法。 首先根

据 Ｄｒｙｄｅｎ 大气紊流模型建立了四旋翼飞行器所处的风场环境，并通过分析有风情况下旋翼升力的变

化，得到旋翼升力与风场信息（风速、风向）的函数关系式；接着利用牛顿⁃欧拉方法推导出有风扰动下

的四旋翼动力学方程，并进一步设计了用于保持飞行器悬停状态的 ＰＩＤ 控制器；最后，基于悬停状态

下四旋翼飞行器的位置姿态信息，计算得到飞行器所处的风场环境信息。 ＭＡＴＬＡＢ 仿真结果表明所

提方法在有紊流干扰的情况下，能够有效地提取出风场环境里的主风信息。
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　 　 在未知近海岸低空区域中，准确的风场估计对

该区域里风能的探测、开发和利用有着至关重要的

作用［１］。 在这样的应用背景下，传统陆基测风仪器

设备的昂贵和平台依赖性等弊端就体现了出来。 相

反的，以无人飞行器（ＵＡＶ）为主要平台的风场估计

方法因其廉价可回收、方便灵活等特点，成为了对传

统风环境估计方法的良好替代［２］。
根据所选用的飞行器类型，无人机风场估计方

法可分为固定翼无人机风场估计方法和旋翼无人机

风场估计方法。 虽然以固定翼无人机［３］ 为平台的

风场估计方法具有测量范围大、续航时间长等特点，
但是其无法做到对风信息的定点测量。 并且因为固

定翼无人机需要保持较高的空速以保证其正常的飞

行，所以低风速和小范围的风信息变化因占比小而

无法被测量［４］。
以四旋翼无人机为平台的风场估计方法能够很

好的弥补固定翼无人机测风的不足。 首先，四旋翼

飞行器能够保持定点悬停状态，从而实现风信息的

定点测量，得到固定位置气流信息（风速和风向）随
时间的变化关系。 其次，由于定点悬停状态下旋翼

的气动特性造成飞行器横侧向扰流较小，低风速和

小范围的风信息变化的测量精度得以提高。 利用四

旋翼无人机的风场估计方法有 ２ 个关键的问题亟待

解决。 第一是如何实现有风条件下四旋翼飞行器的

悬停保持。 四旋翼作为一个典型的欠驱动强耦合非

线性系统，能够实现六自由度的飞行运动。 在有风

扰动情况下，飞行器运动的数学模型会发生变化，简
单的控制方法难以实现理想的悬停控制效果。 第二

是如何从四旋翼飞行器的飞行数据中提取有效部

分，从而计算得到风场环境信息。 风扰动与四旋翼

的气动耦合关系不是简单的线性叠加，很难显式的

求解得到风场信息的表达式。
针对上述问题，本文提出了一种基于悬停四旋

翼飞行器位置姿态信息的风场估计方法。 该方法通

过六通道 ＰＩＤ 控制器实现了四旋翼在风扰情况下

的悬停控制，并利用已知的四旋翼气动参数，推导出

风场信息的近似计算方程。 最后利用 ＭＡＴＬＡＢ ／ Ｍ⁃
Ｆｉｌｅ 编程对本文所提出风场估计方法的有效性进行

了仿真测试。

１　 四旋翼飞行器动力学模型

１．１　 旋翼空气动力分析

有风情况下，旋翼的空气动力学分析如图 １
所示。
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图 １　 旋翼气动力分析图

图中， ｖ１ 表示由旋翼旋转而产生的诱导速度，ｖｗ
表示风速，ｖｔ 表示诱导速度和风速的合速度，α 表示

风与旋翼旋转平面形成的角度，风自上而下流过旋

翼旋转平面角度为正，ＦＴ 表示旋翼的升力，沿 ｙＤ 轴

正方向为正，与 ｖ１ 方向相反。
根据旋翼滑流理论，无风条件下旋翼升力可以

表示为

ＦＴ０ ＝ ２ρＡｖ２１ （１）
式中， ρ 表示空气密度，Ａ 表示桨盘的有效面积。

在无风条件下，旋翼的升力和扭矩均与转速的

平方成正比［５］

ＦＴ０ ＝ ｋＦ·Ω２

ＭＴ０ ＝ ｋＭ·Ω２{ （２）

式中， ｋＦ、ｋＭ 分别表示旋翼的升力比和扭矩比。
旋翼的诱导速度可以表示为

｜ ｖ１ ｜ ＝
ｋＦ·Ω２

２ρπＲ２ （３）

式中，Ｒ 表示桨叶半径，桨盘的有效面积近似与桨叶

的旋转面积相等。
在有风场情况下，旋翼的总升力［６］可表示为

ＦＴ ＝ ２ρπＲ２ｖ１ ｜ ｖ１ ＋ ｖｗ ｜ ＝ ２ρπＲ２ｖ１ｖｔ （４）
根据旋翼叶素理论，经过简化的旋翼升力和扭矩公

式可表示为

ＦＴ ＝ ＣＴ·
１
２
ρπＲ４Ω２

ＭＴ ＝ ＣＭ·
１
２
ρπＲ４Ω２

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（５）

式中， ＣＴ、ＣＭ 分别表示旋翼的升力系数和扭矩系

数，二者仅与旋翼的形状和桨叶数量有关。

考虑图 １ 中 ｖ１、ｖｗ 与 ｖｔ 的几何关系，由余弦定理

ｖ２ｔ ＝ ｖ２１ ＋ ｖ２ｗ ＋ ２ｖ１ｖｗｃｏｓ α ＋ π
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ， ｜ α ｜ ≤ ９０°

（６）
（４）式可以表示为

ＦＴ ＝ ２ρπＲ２ｖ１ ｖ２１ ＋ ｖ２ｗ ＋ ２ｖ１ｖｗｃｏｓ α ＋ π
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

｜ α ｜ ≤ ９０° （７）
１．２　 四旋翼飞行器建模

建立如图 ２ 所示坐标系。 选择“北东地”作为

导航坐标系。 机体坐标系下， ｘｂ 轴沿机体纵轴，指
向前方；ｙｂ 轴沿机体横轴，指向右翼；ｚｂ 轴与 ｘｂ 轴、ｙｂ

轴构成右手系，指向机体底部。 初始状态下，机体坐

标系和导航坐标系重合。 姿态角Θ ＝ φ θ ψ[ ] Ｔ，

分 别 表 示 滚 转 角
－ π
２

≤ φ ≤ π
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ， 俯 仰 角

－ π
２

≤ θ ≤ π
２

æ

è
ç

ö

ø
÷ 和偏航角（ － π ≤ ψ ≤ π）。

假设四旋翼飞行器是由刚体机身和 ４ 个理想旋

翼组成。 ４ 个旋翼被分成 ２ 组，旋翼 １ 和旋翼 ３ 的旋

转方向与 ｚｂ 轴正方向一致，旋翼２和旋翼４的旋转方

向与 ｚｂ 轴的正方向相反，用以抵消旋翼１和旋翼３因
旋转产生的反扭矩。

图 ２　 四旋翼飞行器坐标系示意图

通过控制旋翼２和旋翼４的转速差，能够实现机

体绕 ｘｂ 轴的滚转运动和沿 ｙｂ 的平动；通过控制旋翼

１和旋翼３的转速差，能够实现机体绕 ｙｂ 轴的俯仰运

动和沿 ｘｂ 轴的平动；通过控制旋翼 １、２、３、４ 的转速

不同，能够实现机体绕 ｚｂ 轴的偏航运动和沿 ｚｂ 轴的

平动。
在导航坐标系下，根据牛顿⁃欧拉方法，对飞行

器进行受力和运动分析。

·５８６·
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ｍＸ̈ ＝ ∑
４

ｉ ＝ １
ＦＴｉ

＋ ｍＧ ＋ Ｆｗ （８）

式中， Ｘ̈ ＝ ｘ̈ ｙ̈ ｚ̈[ ] Ｔ 表示飞行器质心运动的加速

度，ＦＴｉ
＝ ＦＴｉｘ ＦＴｉｙ ＦＴｉｚ[ ]

Ｔ
表示旋翼 ｉ的升力作用，

Ｇ ＝ ０ ０ ｇ[ ] Ｔ 表示重力加速度在 ３ 个方向的分

量，Ｆｗ ＝ Ｆｗｘ Ｆｗｙ Ｆｗｚ[ ] Ｔ 表示飞行器在 ３ 个方向

上受到的风阻力。
根据空气阻力的计算公式

Ｆｗ ＝ ｓｇｎ（ｖａｉｒ）·
１
２
ｃρＳｖ２

ａｉｒ

ｃ ＝
ｃｘ ０ ０
０ ｃｙ ０
０ ０ ｃｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

　 Ｓ ＝
Ｓｘ ０ ０
０ Ｓｙ ０
０ ０ Ｓｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｓｇｎ（ｖａｉｒ） ＝
ｓｇｎ（ｖａｘ）
ｓｇｎ（ｖａｙ）
ｓｇｎ（ｖａｚ）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

　 ｖ２
ａｉｒ ＝

ｖ２ａｘ
ｖ２ａｙ
ｖ２ａｚ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（９）

式中， ｃ 表示空气阻力系数矩阵，Ｓ 表示机体迎风面

积矩阵，ｖａｉｒ ＝ ｖａｘ ｖａｙ ｖａｚ[ ] Ｔ 表示空速。
ｖａｉｒ ＝ ｖＧＰＳ － ｖｗ （１０）

在机体坐标系下，建立四旋翼飞行器旋转方程［７］

Ｊω ＝ － ω × Ｊω ＋ ω × ０ ０ Ｊｒωｒ[ ] ＋ ＭＲ

（１１）
式中， Ｊ 表示四旋翼飞行器的惯性矩对角矩阵，ω ＝
ｐ ｑ ｒ[ ] Ｔ 表示机体坐标系下飞行器的转动角速

度，ＪＲ 是旋翼的转动惯量，ω ｒ 是旋翼的相对速度

ωｒ ＝ ω１ － ω２ ＋ ω３ － ω４ （１２）
ω × ０ ０ Ｊｒω ｒ[ ] 表示由旋翼旋转而产生的陀螺转

矩。 ＭＲ 表示飞行器受到的合空气扭矩。

ＭＲ ＝

ｌ（ＦＴ４
－ ＦＴ２）

ｌ（ＦＴ１
－ ＦＴ３）

ｋｙａｗ（ － ＦＴ１
＋ ＦＴ２

－ ＦＴ３
＋ ＦＴ４）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（１３）

式中， ｌ 表示四旋翼的臂长，ｋｙａｗ 是偏航系数。
由机体坐标系下的倾转角速度到导航坐标系下

的姿态角速度的变换矩阵如下

Θ̇ ＝
１ ｔａｎθｓｉｎφ ｔａｎθｃｏｓφ
０ ｃｏｓφ － ｓｉｎφ
０ ｓｉｎφｓｅｃθ ｃｏｓφｓｅｃθ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

·ω （１４）

　 　 综合（８） ～ （１４）式，得到有风扰动下的四旋翼

飞行器的运动学和动力学模型

ｘ̈
ｙ̈
ｚ̈
ｐ̇
ｑ̇
ｒ̇

φ̇

θ̇

ψ̇

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

＝

１
ｍ∑

４

ｉ ＝ １
ＦＴｉ

ＳθＣψＣφ ＋ ＳψＳφ

ＳθＳψＣφ － ＣψＳφ

ＣθＣφ

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

＋
０
０
ｇ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＋ Ｆｗ

ｑｒ
Ｉｙ － Ｉｚ
Ｉｘ

＋ ｑωｒ

Ｊｒ

Ｉｘ
＋
ｌ（ － ＦＴ２

＋ ＦＴ４）
Ｉｘ

ｐｒ
Ｉｚ － Ｉｘ
Ｉｙ

－ ｐωｒ

Ｊｒ

Ｉｙ
＋
ｌ（ＦＴ１

－ ＦＴ３）
Ｉｙ

ｐｑ
Ｉｘ － Ｉｙ

Ｉｚ
＋
ｋｙａｗ（ － ＦＴ１

＋ ＦＴ２
－ ＦＴ３

＋ ＦＴ４）
Ｉｚ

１ ｔａｎθｓｉｎφ ｔａｎθｃｏｓφ
０ ｃｏｓφ － ｓｉｎφ
０ ｓｉｎφ ／ ｃｏｓθ ｃｏｓφ ／ ｃｏｓθ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

ｐ
ｑ
ｒ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（１５）

２　 紊流风场环境建模

大气扰动中包含各种时间和空间尺度的运动，
其产生的机理和发展过程各不相同。 采用复杂的大

气动力学方程来研究大气环境对飞行影响的规律是

不方便的。 因而广泛使用简化大气扰动模型，它主

要描述风场基本物理参数之间的关联，而忽略一些

次要的影响因素。 本文中采用 Ｄｒｙｄｅｎ 大气紊流模

型，将标准高斯白噪声序列通过成形滤波器，形成有

色噪声序列，完成对大气紊流的模拟。
根据文献［８］，Ｄｒｙｄｅｎ 模型的时间谱函数为

Φｗｘ
（ω） ＝ σ２

ｘ

Ｌｘ

πｖ
１

１ ＋
Ｌｘ

ｖ
ω

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

Φｗｙ
（ω） ＝ σ２

ｙ

Ｌｙ

πｖ

１ ＋ １２
Ｌｙ

ｖ
ω

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

１ ＋ ４
Ｌｙ

ｖ
ω

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

２

Φｗｚ
（ω） ＝ σ２

ｚ

Ｌｚ

πｖ

１ ＋ １２
Ｌｚ

ｖ
ω

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

１ ＋ ４
Ｌｚ

ｖ
ω

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

２ （１６）

式中， σ ｘ、σ ｙ 和 σ ｚ 表示 ３ 个方向的紊流强度，Ｌｘ、Ｌｙ

和 Ｌｚ 表示 ３个方向的紊流尺度，ｖ表示飞行器的飞行

速度。
由于四旋翼飞行器的飞行高度有限，根据文献

［９］ ，在低空条件下，紊流强度和紊流尺度可由

·６８６·
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（１７）、（１８）式计算

Ｌｕ ＝ ２Ｌｖ ＝
ｈ

（０．１７７ ＋ ０．０００ ８２３ｈ） １．２

Ｌｗ ＝ ｈ
２

（１７）

σｕ ＝
σｗ

（０．１７７ ＋ ０．０００ ８２３ｈ） ０．４

σｖ ＝
σｕ

（０．１７７ ＋ ０．０００ ８２３ｈ） ０．４

σｗ ＝ ０．１ｕ２０ （１８）
式中， ｈ 表示飞行高度，ｕ２０ 表示 ６．０９６ ｍ 高度的

风速。
将单位强度的白噪声序列 ｒ（ ｔ） 通过一个传递

函数为 Ｇ（ ｓ） 的滤波器，产生输出序列 ｘ（ ｔ） ，输出频

谱函数为

Φｘｘ（ω） ＝｜ Ｇ（ｊω） ２ ｜ ＝ Ｇ∗（ｊω）Ｇ（ｊω） （１９）
式中，∗表示共轭。 将（１６）式按照（１９）式分解，对
于 ３ 个紊流速度，可以得到所需的成形滤波器的传

递函数，为方便实现，均简化为一阶形式

Ｇｕ（ ｓ） ＝
Ｋｕ

Ｔｕｓ ＋ １
，Ｋｕ ＝ σｕ

Ｌｕ

πｖ
，Ｔｕ ＝

Ｌｕ

ｖ

Ｇｖ（ ｓ） ＝
Ｋｖ

Ｔｖｓ ＋ １
，Ｋｖ ＝ σｖ

Ｌｖ

πｖ
，Ｔｖ ＝

２Ｌｖ

３ ｖ

Ｇｗ（ ｓ） ＝
Ｋｗ

Ｔｗｓ ＋ １
，Ｋｗ ＝ σｗ

Ｌｗ

πｖ
，Ｔｗ ＝

２Ｌｗ

３ ｖ
（２０）

以 ｈ０ 作为步长（即时间间隔），将成形滤波器传递函

数离散化，生成 ｘ（ ｔ） 的离散序列

ｘ（ ｉ ＋ １） ＝ Ｐｘ（ ｉ） ＋ Ｑｒ（ ｉ ＋ １）

Ｐ ＝ ｅ
－ｈ０
Ｔ （Ｔ ＝ Ｔｕ，Ｔｖ，Ｔｗ）

Ｑ ＝ σ １ － Ｐ２ （σ ＝ σｕ，σｖ，σｗ） （２１）

３　 基于悬停过程的风场估计

３．１　 悬停控制器设计

本文采用六通道的 ＰＩＤ 控制器，实现了四旋翼

飞行器的悬停控制。 将 ４ 个旋翼的转速 ω １、ω ２、ω ３、
ω ４ 定义为系统的输入量。 为了简化控制器的设计

过程，做出如下假设：
１） 桨盘各处的诱导速度相等，忽略旋翼旋转的

边缘效应，不考虑因旋翼工作而产生的扰流的相互

影响。

２） 与飞行器的倾转扭矩相比，有旋翼的旋转力

矩是小量，可以忽略。
３） 与四旋翼飞行器的质量相比，旋翼的质量为

小量，忽略旋翼的转动惯量。
４） 本文只考虑小角度的四旋翼运动，因此，导

航坐标系下的姿态角速度与机体坐标系下的倾转角

速度近似相等。
控制系统结构如图 ３ 所示。

图 ３　 悬停控制系统结构示意图

其中， ｘｄ、ｙｄ、ｚｄ、φ ｄ、θ ｄ、ψ ｄ 分别表示期望控制四

旋翼飞行器达到的位置和姿态。 Ｔ、Ｍφ、Ｍθ、Ｍψ 分别

表示为达到期望悬停状态而计算得到的总升力、滚
转力矩、俯仰力矩和偏航力矩。

该控制系统分为 ２ 个部分：内环的姿态控制和

外环的位置控制。 首先利用 ３ 个通道的 ＰＩＤ 控制器

将期望位置信息（ｘｄ，ｙｄ，ｚｄ） 和反馈得到的当前位置

信息（ｘ，ｙ，ｚ） 送入逆解算单元，计算得到合升力 Ｔ，
期望滚转角 φ ｄ 和期望俯仰角 θ ｄ；然后利用期望姿态

信息（φ ｄ，θ ｄ，ψ ｄ） 和当前姿态信息（φ，θ，ψ），通过另

外 ３ 个通道的 ＰＩＤ 控制器，计算得到目标滚转力矩

Ｍφ、俯仰力矩 Ｍθ 和偏航力矩 Ｍψ；最后利用之前计

算得到的总升力和 ３ 个方向的力矩（Ｔ，Ｍφ，Ｍθ，Ｍψ）
通过转速分配模块，计算得到系统的输入量（ω １，
ω ２，ω ３，ω ４）。

① 位置控制器设计

通道 １、通道 ２、通道 ３ 的 ＰＩＤ 控制器分别用作

计算控制四旋翼飞行器沿导航坐标系下 ３ 个坐标轴

的加速度。 数学表达式如下

ｘ̈ｄ ＝ ｋｐｘ（ｘｄ － ｘ） － ｋｄｘ ｘ̇ ＋ ｋｉｘ∫（ｘｄ － ｘ）ｄｘ

ｙ̈ｄ ＝ ｋｐｙ（ｙｄ － ｙ） － ｋｄｙ ｙ̇ ＋ ｋｉｙ∫（ｙｄ － ｙ）ｄｙ

ｚ̈ｄ ＝ ｋｐｚ（ ｚｄ － ｚ） － ｋｄｚ ｚ̇ ＋ ｋｉｚ∫（ ｚｄ － ｚ）ｄｚ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２２）

式中， ｋｐｘ、ｋｉｘ、ｋｄｘ、ｋｐｙ、ｋｉｙ、ｋｄｙ、ｋｐｚ、ｋｉｚ、ｋｄｚ 是这３个通道

·７８６·
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的 ＰＩＤ 控制器的控制参数。
紧接着，利用（２２） 式计算得到的期望加速度

（ ｘ̈ｄ，ｙ̈ｄ，ｚ̈ｄ），计算得到总升力和期望姿态信息的表

达式如下

Ｔ ＝ ｍ（ ｚ̈ｄ － ｇ）
ＣθＣφ

（２３）

　

θ ｄ ＝ ａｒｃｔａｎ
ｘ̈ｄ·Ｃψ ＋ ｙ̈ｄ·Ｓψ

ｚ̈ｄ － ｇ
æ

è
ç

ö

ø
÷

φ ｄ ＝ ａｒｃｓｉｎ
ｘ̈ｄ·Ｓψ － ｙ̈ｄ·Ｃψ

（ ｘ̈ｄ） ２ ＋ （ ｙ̈ｄ） ２ ＋ （ ｚ̈ｄ － ｇ） ２

æ

è
çç

ö

ø
÷÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２４）

② 姿态控制器设计

通道 ４、通道 ５、通道 ６ 的 ＰＩＤ 控制器分别用作

计算控制四旋翼飞行器绕机体坐标系下 ３ 个坐标轴

的角加速度。 数学表达式如下

θ̈ｄ ＝ ｋｐθ（θｄ － θ） － ｋｄθ θ̇ ＋ ｋｉθ∫（θｄ － θ）ｄθ

φ̈ｄ ＝ ｋｐφ（φｄ － φ） － ｋｄφ φ̇ ＋ ｋｉφ∫（φｄ － φ）ｄφ

ψ̈ｄ ＝ ｋｐψ（ψｄ － ψ） － ｋｄψψ̇ ＋ ｋｉψ∫（ψｄ － ψ）ｄψ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２５）
式中， ｋｐφ、ｋｉφ、ｋｄφ、ｋｐθ、ｋｉθ、ｋｄθ、ｋｄθ、ｋｉψ、ｋｄψ 是这 ３ 个

通道的 ＰＩＤ 控制器的控制参数。
考虑到姿态角对整个控制系统非线性性质造成

的影响，在控制器设计时，对滚转角和俯仰角进行限

幅，－１０°≤φ≤１０°，－１０°≤θ≤１０°。 由于在姿态控

制环中引入积分项会引起系统超调，造成控制系统

超越限幅和不稳定，所以，令 ｋｉφ ＝ ０，ｋｉθ ＝ ０，ｋｉψ ＝ ０，３
个通道的 ＰＩＤ 控制退化为 ＰＤ 控制。

绕 ３ 个坐标轴的旋转力矩的数学表达式如下

Ｍφ ＝ Ｉｘ φ̈ｄ － θ̇ψ̇（ Ｉｙ － Ｉｚ）

Ｍθ ＝ Ｉｙ θ̈ｄ － φ̇ψ̇（ Ｉｚ － Ｉｘ）

Ｍψ ＝ Ｉｚψ̈ｄ － θ̇φ̇（ Ｉｘ － Ｉｙ）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２６）

３．２　 基于悬停过程的风场估计方法

四旋翼飞行器的悬停过程总是要保持导航坐标

系下 ３ 个方向的位移 Ｘ ＝ ０，偏航角 ψ ＝ ０。 根据

（１５） 式，可以得到风扰力的表达式

Ｆｗ ＝ Ｘ̈ － １
ｍ

Ｃｎ
ｂ·∑

４

ｉ ＝ １
ＦＴｉ( ) － Ｇ （２７）

式中， Ｘ̈ 表示飞行器沿导航坐标系三个方向的平动

加速度。 Ｃｎ
ｂ 表示由机体坐标系到导航坐标系的转

换矩阵。 ＦＴｉ
＝ ０ ０ ＦＴｉ[ ]

Ｔ
表示旋翼 ｉ 的升力矩

阵，与旋翼转速和风扰有关。

考虑到四旋翼飞行器的低风扰动飞行环境和小

角度悬停控制过程，横侧向方程可做如下简化

（ＳθＣψＣφ ＋ ＳψＳφ）·∑
４

ｉ ＝ １
ＦＴｉ

　 ≈ （ＳθＣψＣφ ＋ ＳψＳφ）∑
４

ｉ ＝ １
ＦＴｉｎｏ

（ＳθＳψＣφ － ＣψＳφ）·∑
４

ｉ ＝ １
ＦＴｉ

　 ≈ （ＳθＳψＣφ － ＣψＳφ）∑
４

ｉ ＝ １
ＦＴｉｎｏ （２８）

根据（９）式，飞行器横侧向分解空速的表达式为

ｖａｘ ＝ ｓｇｎ（Ｆｗｘ）·
２ ｜ Ｆｗｘ ｜
ｃｘρＳｘ

ｖａｙ ＝ ｓｇｎ（Ｆｗｙ）·
２ ｜ Ｆｗｙ ｜
ｃｙρＳｙ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（２９）

又由（１０）式，横侧向风场的估计表达式为

ｖｗｘ ＝ ｖＧＰＳｘ － ｖａｘ
ｖｗｙ ＝ ｖＧＰＳｙ － ｖａｙ

{ （３０）

４　 仿真与分析

４．１　 紊流风场仿真

取 ６．０９６ ｍ 高度的风速为 ５ ｍ ／ ｓ，四旋翼飞行器

的飞行高度为 １０ ｍ。 紊流风场的参数如表 １ 所示，
生成的紊流风场如图 ４ 所示。

表 １　 紊流风场参数

参数 量值

Ｌｕ ／ ｍ ７５．６３９

Ｌｖ ／ ｍ ３７．８２０

Ｌｗ ／ ｍ ５

参数 量值

σｕ ／ （ｍ·ｓ－１） ０．９８２

σｖ ／ （ｍ·ｓ－１） １．９２７

σｗ ／ （ｍ·ｓ－１） ０．５

图 ４　 紊流风场图

·８８６·
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在 ｘｎ 轴方向紊流的基础上叠加了一个大小 ４
ｍ ／ ｓ，方向与 ｘｎ 轴正方向相反的常值风；在 ｙｎ 轴方向

紊流的基础上叠加了一个大小 ３ ｍ ／ ｓ，方向与 ｙｎ 轴

正方向相同的常值风。
４．２　 悬停控制仿真

模型参数如表 ２ 所示，ＰＩＤ 控制器参数如表 ３
所示。 控制效果如图 ５、图 ６ 所示。

表 ２　 模型参数

参数 量值

空气密度 ／ （ｋｇ·ｍ－３） １．２９

质量 ／ ｋｇ １．６

Ｘｂ ／ ｙｂ 转动惯量

／ ｋｇｍ２
０．０３

升力系数 １．５５×１０－５

Ｘｂ 空阻系数 ０．５

ｙｂ 空阻系数 ０．５

ｚｂ 空阻系数 ０．５

参数 量值

桨叶半径 ／ ｍ ０．１

臂长 ／ ｍ ０．３

Ｚｂ 转动惯量

／ （ｋｇ·ｍ２）
０．０４

反扭矩系数 ２．８２×１０－７

Ｘｂ 迎风面积 ／ ｍ２ ０．０５

ｙｂ 迎风面积 ／ ｍ２ ０．０５

ｚｂ 迎风面积 ／ ｍ２ ０．２

表 ３　 ＰＩＤ 控制器参数

位置控制通道

ｋｐｘ、ｋｐｙ、ｋｐｚ ｋｉｘ、ｋｉｙ、ｋｉｚ ｋｄｘ、ｋｄｙ、ｋｄｚ

０．３ ０．１ ０．９

姿态控制通道

ｋｐφ、ｋｐθ、ｋｐψ ｋｄφ、ｋｄθ、ｋｄψ

１５ ５

由仿真结果图可看出，ＰＩＤ 悬停控制器取得了

理想的控制效果。 位移偏移量较小，角度偏移量小

于 １０°。
４．３　 风场环境估计

利用仿真得到的有风扰动下的四旋翼悬停飞行

数据，结合之前提出的风场估计方法，对四旋翼的飞

行环境重新估计。 仿真结果如图 ７ 所示。

图 ５　 四旋翼悬停横侧向位移图　 　 　 图 ６　 四旋翼悬停滚转角 ／俯仰角偏移图　 　 　 图 ７　 风场估计效果图

图 ８　 估计风场环境误差分析图

比较图 ４ 和图 ７，估计得到的风场环境信息与

仿真风场环境信息具有相同的变化趋势。 误差分析

如图 ８ 所示， ｘｎ 方向与 ｙｎ 方向的估计误差均小于 １
ｍ ／ ｓ。 造成误差的原因主要是因为利用（２８）式对旋

翼升力做了近似化处理，而风扰动对旋翼升力的影

响不可忽略。

５　 结　 论

针对四旋翼的定点悬停动力学特性，本文提出

了基于悬停四旋翼位置及姿态信息的风场环境估计

方法。 仿真验证了在低风速扰动情况下，该方法的

可行性。

·９８６·
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此研究工作考虑了风扰对四旋翼飞行器气动建

模的影响，推导得到了估计风场环境的近似方程，为
无人机探测风场的研究提供了一种新的思路。
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