
第 32卷第 10期
2015年 10月

控 制 理 论 与 应 用
Control Theory & Applications

Vol. 32 No. 10
Oct. 2015

四四四旋旋旋翼翼翼飞飞飞行行行器器器的的的自自自抗抗抗扰扰扰飞飞飞行行行控控控制制制方方方法法法

DOI: 10.7641/CTA.2015.50474

刘一莎1†, 杨晟萱2, 王 伟3

(1. 大连海事大学信息科学技术学院,辽宁大连 116026;

2. 中国科学院沈阳自动化研究所机器人学国家重点实验室空间自动化技术研究室,辽宁沈阳 110016;

3. 大连理工大学控制科学与工程学院,辽宁大连 116024)

摘要:针对四旋翼飞行器参数不确定性和外部干扰敏感的问题,本文提出一种基于自抗扰控制器的控制系统设
计方法. 在为期望姿态和高度安排过渡过程的基础上,设计了扩张状态观测器对内扰和外扰进行估计并实时补偿,
能够很好地克服飞行器的强耦合性、模型不确定性以及风速变化等外部干扰问题.此外本文还设计了非线性状态
误差反馈控制律来有效抑制跟踪误差. 在仿真平台上对自抗扰控制系统进行稳定控制、姿态跟踪、高度控制、抗扰
性及鲁棒性实验,并与串级PID控制系统进行定量对比分析.仿真结果表明,本文所设计的自抗扰控制器不仅能够
很好地估计并补偿系统所受内外部干扰,而且对四旋翼飞行器参数的不确定性具有较强的鲁棒性,能够满足飞行器
姿态调节快速和高稳定度的控制要求,性能指标明显优于串级PID控制器.
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Abstract: We design an active disturbance-rejection controller for the flight control of a quad-rotor unmanned aerial
vehicle (UAV) to reduce the effects of the parameter variations and external disturbances. After arranging the transient
dynamics of the desired attitude and height, we design an extended state observer to estimate and compensate for the impact
of internal/external disturbances simultaneously, thus solving the problems of strong coupling and parametric uncertainties
even in the presence of external disturbances such as varying-wind conditions. Moreover, a nonlinear state error feedback
control law is also applied, which effectively reduces the tracking error. A series of experiments are conducted in simulation
platform, and comparative analysis between active disturbance-rejection controller and cascade PID controller is made.
Simulation results show that the active disturbance-rejection controller not only accurately estimates and compensates
the internal/external disturbances but also implements the robust quad-rotor flight control under conditions of dynamic
parametric uncertainties, meeting the design requirements of fast attitude maneuver and high stability, and showing a
superior performance to cascade PID controller.
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1 引引引言言言(Introduction)
无人机是通过远程遥控或基于自身传感器实现自

主飞行的飞行器,其已广泛应用于军事、民用等诸多
领域[1]. 四旋翼飞行器是一种非共轴式碟形飞行器,

由于其结构简单、机动性能好、成本低廉,被广泛应用
于监视、侦察等民用和军用领域.为保证四旋翼飞行
器能有效完成指定任务,其控制系统的设计是至关重
要的. 本文针对四旋翼飞行器在具有不确定干扰情况
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下的飞行控制问题展开研究.

针对四旋翼飞行器飞行控制系统设计问题,国内
外研究团队主要采用的控制方法包括PID控制、反步
法、滑模控制、自适应控制等. 经典的PID算法是一种
不依赖于模型的控制方法,该方法比较成熟且易于实
现. 但对于四旋翼飞行器非线性、强耦合、欠驱动的
特性,传统PID控制方法无法满足其动态性能指标.
Gonzalez-Vazquez S.等学者基于经典PID控制方法,
采用非线性PID控制器实现四旋翼飞行器的姿态控制
和位置控制[2]. 传统PID控制器调节时间长且超调大,
动态性能不理想且有较大的稳态误差. 针对这些问
题，Xu G.H.等学者提出一种基于神经网络的PID控
制方法[3]. 利用神经网络的自学习和自适应能力来调
节比例、积分、微分项系数，实现了四旋翼系统的快

速响应,并具有较小的稳态误差. Tayebi A.等学者提
出了一种PD2控制器来控制四旋翼飞行器的方向,补
偿了陀螺仪的误差和科氏力矩的影响,同时给出了该
方法的全局渐近稳定性证明[4]. 反步法虽然对于非线
性系统跟踪性好且调整时间快,但其鲁棒性较差,需
要利用其他方法进行补偿. Madani T.等学者将四旋翼
飞行器整个系统分为欠驱动子系统、完全驱动子系

统、螺旋桨子系统三部分,并采用反步法实现整个系
统的控制[5]. Tan L.等学者则基于模型构建了反步法
来进行姿态控制[6]. 为了克服模型不确定性带来的干
扰,将积分行为加入控制器中来提升系统鲁棒性. 滑
模控制是一种非线性的变结构控制系统,该方法对模
型的不确定性和外部扰动具有较好的鲁棒性. Zhang
R.等学者提出一种PD控制和滑模控制相结合的控制
器用于四旋翼飞行器悬停时姿态控制[7]. 由于该方法
没有考虑时变干扰的影响, Zhang R.又设计了一种可
以有效克服时变干扰的四旋翼飞行器姿态控制器[8].
Zeghlache S.等学者提出了一种模糊控制与滑模控制
相结合的四旋翼飞行器控制策略,该方法有效消除了
系统的震颤现象[9]. 自适应控制算法可以对被控对象
参数的变化做出补偿,但是直接使用标准自适应控制
器时,快速的调节会导致高增益的反馈,而慢速的调

节会导致较大的过渡过程和缓慢的收敛过程. 针对上
述问题, Hovakimyan N.等学者拓展了基于状态预测
的自适应控制器,从而有效的平衡了系统性能与快速
调节下的鲁棒性问题[10].

由于上述反步法、滑模控制、自适应控制等技术

的控制性能在很大程度上依赖于模型的精度,而实际
应用中由于多种环境因素的干扰造成很难获取准确

的飞行器气动性能参数,因此笔者前期工作中采用不
依赖模型的串级PID控制技术完成了四旋翼飞行器控
制系统的设计与实现. 但在实际应用中笔者发现基于
串级PID控制方法所设计的控制器仍然存在一定局限
性. 例如在室外飞行实验中,如果突然出现强风干扰
或由于飞行器的载荷发现变化时,飞行器的控制品质
会变差,这是因为PID控制器良好的控制效果是建立
在其参数有效整定基础上,而整定好的参数无法有效
适应系统或环境中干扰因素.为了解决上述问题,自
抗扰技术近年来得到研究人员的愈发重视[11–12].
为了有效提高四旋翼飞行器对外部环境干扰和自

身参数不确定性等因素的适应能力,本文设计一种基
于自抗扰控制的四旋翼飞行器飞行控制方法. 在对自
抗扰控制器进行简要介绍基础上,第3章给出了飞行
器基于自抗扰控制的控制系统结构及控制器具体算

法设计.此外该章还对自抗扰控制器各模块的参数整
定方法进行了系统的分析与总结. 第4章对此前设计
的控制系统进行系统的仿真实验. 通过与串级PID控
制器的对比实验,验证了自抗扰控制器的控制性能,
检验了该系统的抗扰性和鲁棒性.

2 自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制原原原理理理(The principle of active
disturbance rejection control)
自抗扰技术不依赖于模型,能处理各种内外不确

定性,具有很强的鲁棒性[13–14]. 自抗扰控制器(active
disturbance rejection control, ADRC)由跟踪微分器
(tracking differentiator, TD)、扩张状态观测器(extend-
ed state observer, ESO)和非线性状态误差反馈控制
律(nonlinear state error feedback, NLSEF)3部分构成.
二阶自抗扰控制器结构如图1所示.

图 1 二阶自抗扰控制器结构框图

Fig. 1 The structure of second-order adaptive disturbance rejection controller
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跟踪微分器为输入信号安排过渡过程,扩大了
比例系数和微分系数的选取范围,降低了整定难度,
提高了控制器的鲁棒性,同时安排过渡过程还可以
使控制器参数不变时所能适应的对象范围变大,也
就是说控制器的适应性更强,此外利用跟踪微分器
还可以提取出其高品质的微分信号;扩张状态观测
器是自抗扰控制技术中最核心的部分,它不仅能估
计出系统的状态量,还能估计出模型不确定性引起
的内部扰动和环境引起的外部扰动的实时作用量,
并对其进行补偿,非线性、不确定的对象线性化、确
定化，使系统转化为简单的“积分串联器型”线性

系统[15];非线性状态误差反馈控制将过渡过程和状
态估计之间的误差通过非线性组合构成初始的控制

量,然后再用扩张状态观测器估计出的总扰动的实
时作用量对其进行补偿,得到最终的控制量.

3 基基基于于于自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制器器器的的的四四四旋旋旋翼翼翼飞飞飞行行行控控控制制制系系系

统统统设设设计计计(Control system design for a quadro-
tor UAV based on active disturbance rejec-
tion control)

3.1 控控控制制制系系系统统统设设设计计计方方方案案案(Control system design
scheme)
假设在地面坐标系下飞行器相对于原点的坐标

为Γ = [x y z ],欧拉角为Θ = [ϕ θ ψ ],在机体坐
标系下,飞行器转动的角速度为ω = [p q r ],那么
四旋翼飞行器的动力学方程可表述为如下形式:

ẍ = (sinψ sinϕ+ cosψ sin θ cosϕ)
U1

m
,

ÿ = (− cosψ sinϕ+ sinψ sin θ cosϕ)
U1

m
,

z̈ = (cos θ cosϕ)
U1

m
− g,

ṗ =
Iy − Iz
Ix

qr − JTP

Ix
qΩ +

U2l

Ix
,

q̇ =
Iz − Ix
Iy

pr +
JTP

Iy
pΩ +

U3l

Iy
,

ṙ =
Ix − Iy
Iz

pq +
U4

Iz
,

(1)

其中: m为飞行器的质量, I为惯性张量,

U1 = b(Ω1
2 +Ω2

2 +Ω3
2 +Ω4

2),

U2 = b(Ω4
2 −Ω2

2), U3 = b(Ω3
2 −Ω1

2),

U4 = d(Ω2
2 +Ω4

2 −Ω1
2 −Ω3

2),

b为升力系数, Ωi为第i个旋翼的转速, l为飞机质心
与旋翼中心距离, d为反扭矩系数.

从四旋翼飞行器的动力学模型式中可以看出,
横滚、俯仰和偏航3个通道相互耦合,这是控制器设
计最大的难点,而自抗扰控制器可以很好的解决这

个问题.将不同通道之间的相互影响当作系统的内
部扰动,同环境引起的外部扰动一起,作为该通道
的总扰动,然后各通道各自独立地用ESO对总扰动
进行实时估计,并对其进行补偿,从而实现解耦控
制,每个通道由原来的非线性、不确定对象变为
“积分串联器”型线性系统.整个系统的结构见图
2,分为4个独立的回路: 高度控制回路、俯仰控制回
路、横滚控制回路和偏航控制回路,将自抗扰控制
器分别应用到每个回路中.

图 2 基于ADRC的控制系统结构

Fig. 2 The structure of control system based on ADRC

通过以上分析,可以将式(1)改写为自抗扰控制
理论相对应的形式:

z̈ = f1(z, ż) + ω1 + b1U1 − g,

ϕ̈ = f2(ϕ, ϕ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇) + ω2 + b2U2,

θ̈ = f3(ϕ, ϕ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇) + ω3 + b3U3,

ψ̈ = f4(ϕ, ϕ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇) + ω4 + b4U4,

(2)

其中: fi(·)为系统内部扰动, ωi为各通道的外部扰

动,

b1 ≈
1

m
, b2 =

1

Ix
, b3 =

1

Iy
, b4 =

1

Iz
.

3.2 自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制器器器算算算法法法(The algorithm of active
disturbance rejection controller)
由公式(2)可以看出,自抗扰控制器的控制对象

均为二阶非线性不确定对象,因此需要设计二阶自
抗扰控制器对其进行控制.根据分离性原理,自抗
扰控制器分为TD, ESO和NLSEF 3部分来设计.下
面以横滚通道为例,给出其离散形式的自抗扰控制
算法.

被控对象

ϕ̈ = f(ϕ, ϕ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇) + ω + bu, y = ϕ.

1) 安排过渡过程(TD).

ϕd为俯仰角的设定值.
v1(k + 1) = v1(k) + Tv2(k),

v2(k + 1) = v2(k) + T fst(v1(k)−
ϕd(k), v2(k), r, h).

(3)
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2) 估计状态和总扰动(ESO).

ε1 = z1(k)− y(k),
z1(k + 1) = z1(k) + T (z2(k)− β1ε1),

z2(k + 1) = z2(k) + T (z3(k)−
β2fal(ε1, α1, δ) + bu(k)),

z3(k + 1) = z3(k)− Tβ3fal(ε1, α2, δ),

(4)

3) 控制量的形成(NLSEF).

e1 = v1(k)− z1(k),

e2 = v2(k)− z2(k),

u0(k) = k1fal(e1, α1, δ0)+

k2fal(e1, α2, δ0),

u(k) = u0(k)−
z3(k)

b
,

(5)

其中fst(·)[16]和fal(·)定义为

fal(ε, α, δ) =

{
|ε|αsgn ε, |ε| > δ,
ε

δ1−α
, |ε| 6 δ,

δ > 0,

fst(x1, x2, r, h) = −

{ ra

d
, a 6 d0,

rsgn a, a > d0,

d = rh, d0 = dh, y = x1 + hx2,

a0 = (d2 + 8r|y|)1/2,

a =


x2 +

a0 − d

2
, |y| > d0,

x2 +
y

h
, |y| 6 d0.

该控制算法只需要对象的输入数据u(k)和输出数

据y(k).

自抗扰控制器是一种不基于对象模型的控制方

法,因此不需要针对具体的对象来分析控制器的稳
定性. 因此只要选择了合适的参数,自抗扰控制器
可以使四旋翼飞行器达到姿态稳定和高度稳定.

3.3 自自自抗抗抗扰扰扰控控控制制制器器器的的的参参参数数数整整整定定定(Parameter tuning
for active disturbance rejection controller)
自抗扰控制器参数的选取直接影响其控制性能

的优劣. 由于自抗扰控制器中的TD, ESO和NLSEF
3个部分在设计过程中是相互独立的,因此可以按
照“分离性原理”对每个模块单独整定,然后再综
合起来调整. 下面根据工程实践的经验性总结,介
绍对于二阶系统的参数整定方法[17].

1) 跟踪微分器的参数整定.

在离散形式的跟踪微分器(3)中,有两个可调参
数: 速度因子r和滤波因子h. 速度因子r与过度过程
时间TD之间的关系为

r =
4(x1 − x0)

TD
2 , (6)

其中: x1为设定值，x0为初始值.以阶跃信号为输
入量,当h = T = 0.01时,分别取r = 0.1, 1, 10,跟
踪微分器的响应曲线如图3所示.

(a) 跟踪信号响应曲线

(b) 微分信号响应曲线

图 3 r取不同值时的跟踪微分器响应曲线

Fig. 3 Response curves of TD with different values of r

从图3中可以看出r越大,过渡过程越短,当r过
大时跟踪信号将无限逼近输入信号,但这样就失去
了安排过渡过程的意义; r越小过渡过程越长,过长
的过渡过程会影响系统的响应速度.因此, r应该根
据不同被控对象的承受能力来选择.

滤波因子h可以对跟踪信号含有的噪声进行滤

波.输入信号为正弦信号,中间掺杂均值为0、方差

为0.01的随机噪声,当T = 0.01, r = 10时,分别取
h = T, 8T, 10T ,跟踪微分器的响应曲线如图4所示.

(a) 跟踪信号响应曲线
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(b) 微分信号响应曲线

图 4 h取不同值时跟踪微分器响应曲线

Fig. 4 Response curves of TD with different values of h

从图4中可以看出, h越大滤波效果越好,但是跟
踪信号的相位损失也越大.在工程实践中,根据输
入信号的实际波形一般采用h = 3T ∼ 7T .

2) 扩张状态观测器的参数整定.

扩张状态观测器是自抗扰控制技术的核心部分,
其参数整定也直接影响控制器的控制效果.扩张状
态观测器(4)有6个可调参数,分别为fal函数的非线

性参数α1, α2, δ和观测器参数β1, β2, β3.

fal函数中, α的取值决定了fal函数的非线性形

状,在ESO中,一 般 取α1 = 0.5, α2 = 0.25. δ为fal

函数在原点附近的线性区间宽度.若δ太大, ESO大
部分工作在线性区,无法体现出非光滑反馈的优越
性,其对非线性信号的逼近能力也会大大减弱,甚
至无法跟踪某些变化幅度比较大的扰动信号;
若δ太小, fal函数比较接近于开关函数,在原点附近
容易出现高频颤振现象.

观测器参数β1, β2, β3为状态误差反馈的反馈增
益,影响ESO的收敛速度. β1越大Z1跟踪输入信号

的速度越快. 通常来说与采样频率在同一数量级,
当β1高于该数量级时容易引起观测器发散,低于该
数量级时会导致观测器的跟踪效果变差. β2越
大Z2跟踪输入信号微分的速度越快, β2过大容易导
致系统产生高频噪声,过小容易导致观测器振荡.
观测器对扰动进行估计产生的滞后与β3有关, β3越
大对扰动估计的滞后也就越小,但是如果β3过大会
导致观测器出现振荡,对噪声的抑制作用也会相对
减弱. 3个参数之间又有相互制约的作用,适当增
大β1, β2能有效抑制β3过大引起的观测器振荡. 因
此这3个参数的整定要协调进行,主要调整β3的同
时,适当调整β1, β2,不断改善估计效果.

3) 非线性状态误差反馈控制率的参数整定.

在自抗扰控制器中，NLSEF(公式(5))有6个可

调参数,分别为fal函数的非线性参数α1, α2, δ0,控
制器增益k1, k2,补偿系数b. 在NLSEF中,一般取α1

=0.75, α2=1.25或者α1=0.5, α2=1.5比较合适.
δ的整定方法跟ESO中相同.

对于控制器增益k1, k2, k1越大系统的响应速度
越快,过渡过程越短,但是k1过大会导致系统振荡
次数增多,甚至引起输出发散;增大k2可以抑制过
渡过程中出现的超调,改善系统动态性能,但k2过
大也会使响应提前制动,导致调节时间变长.

补偿系数b是自抗扰控制器中唯一与被控对象

有关的变量,当被控对象的模型未知的情况下,也
可以将其作为一个参数来整定. 不同的b值决定了
总扰动的实时估计值在不同范围内变化,补偿分量
也会随之发生变化,也就是说b相当于系统总扰动补
偿量的比例系数.

4 仿仿仿真真真实实实验验验及及及结结结果果果分分分析析析(Experimental results
and data analysis)
前期研究工作中,本文已分别完成了基于串级

PID的飞行控制仿真验证与实飞测试.实飞测试采
用的是自主研发的四旋翼飞行器,其姿态角信息由
IMU惯性测量单元获取,高度信息由声纳单元获取,
控制频率为20Hz. 实际飞行实验分别在室内环境和
室外环境进行,部分实验效果如图5所示.

图 5 四旋翼飞行器实际飞行实验

Fig. 5 The actual flight of a self-designed quadrotor UAV

在基于串级PID控制的四旋翼飞行器实飞中存
在一些问题,例如飞行器载荷发生变化每次都需要
对PID控制器的参数进行重新调节. 还有室外飞行
中如果风速过高对飞行器的控制也会产生较大干

扰. 为了验证自抗扰控制器能否解决上述问题,笔
者进行了系统的仿真验证,并与串级PID进行对比
分析.仿真实验中四旋翼飞行器系统模型参数如
表1所示.

自抗扰控制器的某些部分数学运算比较复杂,
如果用普通的Simulink模块进行搭建会十分复杂,
因此本文采用S–函数来实现. 在MATLAB/Simu-
link环境下搭建自抗扰控制器如图6所示. 图6中:
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TD模块、ESO模块和NLSEF模块分别采用MA-
TLAB语言编写,然后封装成S–函数模块.

表 1 四旋翼飞行器仿真参数数值表
Table 1 Simulation parameters of quadrotor UAV

参数符号 物理意义 数值

m 四旋翼飞行器的质量 1 kg
l 旋翼中心到质心的距离 0.24m
g 重力加速度 9.81m · s−2

b 升力系数 5.42× 10−5 m · s−2

d 阻力系数 1.1× 10−6 N · s2

Ix/Iy x轴/y轴惯性张量 8.1× 10−3 kg ·m2

Iz z轴惯性张量 14.2× 10−3 kg ·m2

JTP 旋翼转动惯量 1.04× 10−4 kg ·m2

图 6 横滚控制器内部结构

Fig. 6 The internal structure of roll controller

对控制器参数进行设计时,选择控制周期为T =

0.01,根据第3.3节给出的参数选取原则进行整定,
经过多次试验最后确定自抗扰控制器的参数见表2.

表 2 自抗扰控制器仿真参数数值表
Table 2 Simulation parameters of ADRC

横滚 俯仰 偏航 高度
参数

控制器 控制器 控制器 控制器

r 2 2 2 2

h 0.05 0.05 0.05 0.05

TD β1 100 100 100 100

β2 425 425 525 565

β3 2500 2500 3200 3000

α1 0.5 0.5 0.5 0.5

α2 0.25 0.25 0.25 0.25

δ 0.1 0.1 0.05 0.05ESO
k1 55 55 85 120

k2 35 35 75 80

b 123 123 70 200

α1 0.75 0.75 0.75 0.75

NLSEF α2 1.25 1.25 1.25 1.25

δ0 0.2 0.2 0.2 0.5

4.1 稳稳稳定定定控控控制制制实实实验验验(Experiments of stability control)
首先验证自抗扰控制器对飞行器稳定控制的效

果.设定四旋翼飞行器3个姿态角的初始值为横滚
角ϕ0 = 30◦,俯仰角θ0 = 15◦,偏航角ψ0 = 10◦,初

始高度为0m,采样周期T = 0.01,控制目标是让飞
行器在高度为2m的位置上实现姿态稳定,仿真结
果如图7所示,其性能指标见表3.

图 7 稳定控制实验姿态角和高度响应曲线
Fig. 7 Response curves of attitude angle and height in

stability experiment

表 3 稳定控制实验性能指标
Table 3 Performance indices of stability experiment

通道 σ/% ts/s

横滚通道 0 1.13

俯仰通道 0 1.17

偏航通道 2.0106 1.38

高度通道 2.0527 2.12

从图7中可以看出,姿态角和高度很平稳的达到
期望值,调整过程中没有任何振荡. 分析表2中的性
能指标,可以看出自抗扰控制器对于四旋翼飞行器
的稳定控制效果十分理想,能够在1.5 s内实现姿态
稳定, 2 s左右达到目标高度.与表2中采用串级PID
控制器的稳定控制实验的性能指标相比,姿态角和
高度的超调量都大大减小,系统稳定性更强.

4.2 ADRC和和和串串串级级级PID控控控制制制器器器对对对比比比实实实验验验(Compara-
tive experiments between ADRC and cascade
PID)

1) 姿态角跟踪实验.

设定3个姿态角初始值均为0◦,给定信号是周期
性变化的方波,其中横滚和俯仰通道方波增益为
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30◦,偏航通道方波增益为15◦,频率均为0.1Hz. 在
自抗扰控制器和串级PID控制器的控制下,系统的
输出曲线如图8所示.

图 8 姿态角跟踪实验响应曲线

Fig. 8 Response curves of attitude angle tracking experiment

从图8中可以看出,自抗扰控制器的姿态角响应
曲线能够很好的跟踪期望值.串级PID控制器的姿
态角响应曲线虽然能够跟踪期望值,但是会产生振
荡. 这是因为当3个姿态角的期望值同时发生变化
时,由于横滚、俯仰和偏航三通道之间存在较强的
耦合作用,其他通道的变化会对当前姿态角产生影
响.而自抗扰控制器可以将不同通道之间的相互影
响当作系统的内部扰动,通过ESO对其进行实时估
计并补偿,因此三通道之间不会产生相互干扰.

2) 高度控制实验.

设定初始高度为0m,期望高度分别为2m和5m,
在ADRC和串级PID控制器的控制下,系统的输出
曲线如图9所示,两种控制方案的性能指标见表4.

从图9和表4中可以看出,与自抗扰控制器相比,
串级PID控制器的高度响应曲线超调非常大,调整
时间也较长,这点在期望高度增加后更加明显. 在
期望值为5m的条件下,串级PID控制的超调超过
40%,调整时间为3.86 s,控制效果很不理想.而自抗
扰控制器,在期望值为2m和5m的情况下都有很好
的表现,超调仅仅只有2%左右,甚至期望值为10m
甚至更大的情况下,也能实现“无超调、快速跟踪
的控制目标”. 自抗扰控制器通过安排过渡过程,解
决了PID控制快速性和超调之间的矛盾. 下面通过

高度通道的TD响应曲线,析自抗扰控制器是如何安
排过渡过程的.

图 9 高度控制实验响应曲线

Fig. 9 Response curves of height control experiment

表 4 高度控制实验性能指标
Table 4 Performance indices of height

control experiment

仿真条件 控制方案 σ/% ts/s

串级PID控制器 22.1196 3.27
期望高度设为2m

自抗扰控制器 2.0527 2.12

串级PID控制器 40.1305 3.86
期望高度设为5m

自抗扰控制器 1.2790 2.8

从图10中可以看出,当期望值zd发生阶跃跳变
时, TD为其安排了一个过渡过程,其输出v1跟踪输
入信号zd, v2为v1的微分. 自抗扰控制器通过TD合
理地安排过渡过程,柔化了zd的变化,从而减少系
统输出的超调.
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(a) 跟踪输出

(b) 微分输出

图 10 高度通道TD响应曲线

Fig. 10 Response curves of TD in height channel

3) 抗扰性实验.

实际系统会受到传感器噪声的影响,通过对3个
姿态角的反馈变量加入高斯白噪声来模拟传感器噪

声. 此外还需考虑姿态角受外部扰动发生突变的情
况. 在5 s, 10 s和15 s时刻分别对横滚、俯仰、偏航回
路的角加速度加入幅值为20、脉宽为1 s的矩形波作
为突变信号来测试控制器抗扰性. 在ADRC和串级
PID控制器控制下,系统输出曲线如图11所示.

图 11 抗扰性实验响应曲线

Fig. 11 Response curves of disturbance rejection experiment

从图11中可以看出,对于外部扰动,在串级PID
控制器和自抗扰控制器的调节下飞行器能在2 s内
回到稳定状态,说明两种控制器都具有一定抗干扰
性能.相比之下自抗扰控制器表现更优,在相同外
部扰动的作用下,自抗扰控制器能够将其控制在
14◦的范围内,而串级PID控制器只能将其控制在
25◦的范围内.自抗扰控制器能够取得良好的抗扰效
果主要是由于ESO的作用,下面通过对横滚通道
ESO的响应曲线,分析自抗扰控制器是如何实现扰
动估计的. 横滚通道ESO的输出曲线如图12所示.

图 12 横滚通道ESO响应曲线

Fig. 12 Response curves of ESO in roll channel

从图12中可以看出,在有噪声和外部扰动的情
况下, ESO的输出Z1和Z2能够很好的跟踪偏航角ϕ

和其角速度p, Z3为ESO估计出的系统总扰动的实
时作用量,通过对其进行补偿,能够很好地克服系
统不确定性带来的影响. ESO对外部干扰有比较好
的抑制能力,但是由于其观测器增益较大会对噪声
产生放大效应,因此需要进行滤波处理. 在四旋翼
飞行器实际系统中,作者对惯性测量单元得到的姿
态信息和声纳得到的高度信息采用了互补滤波.



第 10期 刘一莎等: 四旋翼飞行器的自抗扰飞行控制方法 1359

4.3 鲁鲁鲁棒棒棒性性性实实实验验验(Experiments of robustness)
设定3个姿态角初始值均为0◦,初始高度为0m,

期望高度为2m,姿态角的给定信号与第4.2节中姿
态角跟踪实验相同.在保持自抗扰控制器参数不变
的情况下,将四旋翼飞行器的质量m和惯性张量Ix,
Iy, Iz分别增大30%和减小30%进行仿真实验,仿真
结果如图13所示. 以第1个方波上升沿的姿态角动
态响应计算性能指标,不同参数下自抗扰控制的性
能指标见表5. 从图13和表5中可以看出,在自抗扰
控制器参数没有改变的情况下,尽管四旋翼飞行器
的模型参数变化,但各通道的动态响应曲线和性能
指标基本没有改变,说明自抗扰控制器对被控对象
参数的不确定性有很强的鲁棒性.

图 13 不同参数下姿态角跟踪实验响应曲线
Fig. 13 Response curves of attitude angle tracking

experiment with different parameters

表 5 不同参数下自抗扰控制的性能指标
Table 1 Performance indices of ADRC with different parameters

横滚通道 俯仰通道 偏航通道 高度通道
仿真条件

σ/% ts/s σ/% ts/s σ/% ts/s σ/% ts/s

参数不变 1.2890 0.97 1.2707 0.96 1.6034 1.20 2.0527 2.12

参数+30% 1.3721 0.96 1.3594 0.96 2.2911 1.46 4.6802 2.25

参数−30% 1.1761 0.97 1.1558 0.97 1.5407 1.25 2.2971 2.18

上述仿真实验验证了基于自抗扰控制器的四旋

翼飞行器飞行控制系统的有效性. 仿真结果表明,
自抗扰控制器可以很好地实现姿态稳定控制和高度

控制,具有超调小、调节时间短、鲁棒性强的优点.

5 结结结论论论(Conclusions)
本文研究工作着重解决基于串级PID的四旋翼

飞行器飞行姿态控制在实际应用中需要不重新整定

参数以适应自身载荷和外部环境变化影响的问题.
论文设计了一种基于自抗扰的飞行控制方法,并通
过进行稳定控制、与串级PID的对比、鲁棒性测试
等一系列仿真实验来验证所提方法的抗扰性和鲁棒

性. 在今后的工作中将利用实际四旋翼飞行器来进
行实际平台验证,完成自抗扰控制器从理论到实践
的过渡.此外作者还将尝试将自抗扰控制技术与其
他智能控制方法相结合,以取得针对四旋翼飞行器
更优的控制效果.
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