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摘要:四旋翼无人机由于受到自身的非线性、模型的不确定性和外部突发气流等的影响，较难完成预设的
飞行任务．为此，使用自抗扰控制，通过安排合理的过渡过程减少超调和设计扩张状态观测器来估计总扰
动并实时补偿，并实现四旋翼无人机姿态控制．仿真结果表明:相比传统 PID控制，该控制方法使得四旋翼
无人机能够更好地适应自身参数的变化和应付外部气流带来的影响，具有更好的鲁棒性和抗扰性．同时验
证了自抗扰控制器下的系统具有超调小、精度高、收敛速度快、抗扰能力强和鲁棒性能好等特点．
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0 引言

四旋翼无人机 ( Quadrotor Unmanned Aerial Ve-
hicle，QUAV) 是一种欠驱动系统，它是通过无线远
程遥控加之自身的传感器从而实现自主飞行的非载

人飞行器．如今，这类飞行器已经广泛应用于军事和
民用等领域［1］．

QUAV具有强耦合、多变量、非线性等特点，且
其在飞行中容易受到不确定的干扰影响，为了保证

其正常飞行，其控制系统的设计显得尤为重要． 在
QUAV飞行控制系统的设计方案当中，有 PID控制、
滑模控制、模糊控制、自适应控制、反步法等控制方
法［2-6］．滑模控制、自适应控制、模糊控制、反步法等
控制技术皆依赖于系统模型的建立，对模型的精度

要求较高，系统建模的精确度不高对控制效果有较

大影响．其中滑模控制有较好的鲁棒性，但这种算法
并没有实时估计系统干扰而直接影响其控制效

果［7］．自适应控制算法可以补偿被控对象参数带来
的变化，但快速调节会带来高增益的反馈，慢速调节

会带来较长的调整时间，快速性降低．在 PID控制当
中，由于 QUAV 自身特点，且其不易建模或者建模
精度不高，易产生误差，这些因素构成的“内扰”［8］，
使得 PID控制不能较好地应对．

ADＲC( Active Disturbance Ｒejection Control ) ［9］

则是将“内扰”和“外扰”看作是系统的“总扰动”，
然后再将其抵消掉，从而提高系统稳定性，其原理是

广义的抗扰原理［10］． 这种抗扰更加地主动，不会引
起较大的超调，且能够使能量消耗降低［11］．因此，为
了改善 QUAV 对外部的抗干扰能力和提高自身的
鲁棒性，本文提出了使用 ADＲC 来实现其姿态和高
度控制．通过仿真实验对比研究发现，使用 ADＲC
来控制 QUAV，相对于传统的 PID控制器而言，具有
超调小、精度高、收敛速度快、抗干扰能力和鲁棒性
能得到极大增强等特点，并较好地实现 QUAV 的姿
态控制．

1 ADＲC系统概述

自抗扰控制系统不依赖于数学模型，在噪声、负
载扰动、数学模型和过程参数发生变化等因素干扰
下能保持良好的动态性和稳态性［10］．其组成部分包
括:跟踪微分器( TD) 、扩张状态观测器( ESO) 、非线
性反馈( NLSEF) 等［8］．实际中多使用 2 阶自抗扰控
制器［12］，如图 1 所示．
扩张状态观测器亦可称为扰动作用的扩张状态

观测器［13］，其为自抗扰控制器的核心． 系统被控对
象的“模型”和所受“外扰”处于同等地位［14］． 用跟



踪微分器来安排合适的“过渡过程”来解决 PID 控
制中“快速性”和“超调”之间的矛盾，并提高系统的
“鲁棒性”［8］．非线性反馈用来替代 PID中以线性加
权求和的计算方式从而改善控制器性能［15］．

图 1 2 阶自抗扰控制器基本结构

2 基于 ADＲC的QUAV控制系统设计

2． 1 QUAV的建模与控制系统设计

设 φ、θ、ψ分别为 QUAV的翻滚角、俯仰角和偏
航角，l为其质心至旋翼中心的距离，Ix、Iy、Iz为惯性
主距［16］，Ωi为第 i 个旋翼转速，其旋翼产生的升力
与旋翼传动速度平方成正比［17］，IＲ为转动惯量，n1

为其升力系数，n2为反扭矩系数．根据文献［18-19］，
可以将 QUAV的动力学方程写成为
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由( 1) 式可知，由 φ、θ、ψ 组成耦合通道构成的
“内扰”，可以由 ESO 直接估计补偿，使得每个通道
变成“积分串联型”线性系统———LADＲC［8］．以上可
以设计成如图 2 所示的控制系统．可将 QUAV 的动
力学方程转换成 ADＲC 理论相应的形式，具体可参
见文献［20］．

2． 2 QUAV的 ADＲC算法设计

由( 1) 式可知，ADＲC的控制对象为 2 阶非线性
不确定对象［21］，对此本文设计了以 2 阶 ADＲC 对
QUAV进行姿态控制．以偏航通道为例，有

ψ
¨ = f4 ( φ，φ

·
，θ，θ

·
，ψ，ψ

·
) + ω4 + bU4，

y = ψ{ ，
( 2)

其中 f4，ω4分别为偏航通道的“内扰”和“外扰”．

图 2 基于 ADＲC的 QUAV控制系统

偏航通道的 ADＲC算法［8］为
1) 安排过渡过程( TD) ． ψd为偏航角设定值．
v1 ( k + 1) = v1 ( k) + Hv2 ( k) ，
v2 ( k + 1) = v2 ( k) + Hfst( v1 ( k) －

ψd ( k) ，v2 ( k) ，r，h
{

) ，

( 3)

其中 v1 ( k ) 为安排的过渡过程，v2 ( k ) 为其微分信
号，ψd ( k) 为输入信号，r 为速度因子，h 为滤波因
子，其越大，滤波效果越好，但跟踪信号相位损失越

大［22］． H为积分步长，一般 h = 3H ～ 7H［20］． fst ( ·)
可参见文献［8］．

2) 状态估计和总扰动( ESO) ．其方程为
e0 = z1 ( k) － y( k) ，
z1 ( k + 1) = z1 ( k) + H( z2 ( k) － λ1e0 ) ，
z2 ( k + 1) = z2 ( k) + H( z3 ( k) －

λ2 fal( e0，α1，δ) + bu( k) ) ，
z3 ( k + 1) = z3 ( k) － Hλ3 fal( e0，α2，δ
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ESO的精度越高，则控制性能就越好． z1 ( k) ，z2 ( k) ，
z3 ( k) 为状态变量的估计值，y( k) 为输出信号． 一般
取 α1 = 0． 5，α2 = 0． 25． δ 取值要适中，观测器参数
λ1、λ2、λ3则要相互协调才能达到理想的效果

［20］．
3) 控制量的形成( NLSEF) ．其方程为
e1 = v1 ( k) － z1 ( k) ，
e2 = v2 ( k) － z2 ( k) ，
u0 = k1 fal( e1，α1，δ) + k2 fal( e2，α2，δ) ，
u( k) = u0 － z3 ( k) b
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其中 fal(·) 可以参见文献［8］，δ ＞ 0 ．
在 NLSEF中，一般取 α1 = 0． 75，α2 = 1． 25 或者

α1 = 0． 5，α2 = 1． 5，δ 的取值与 ESO 相同; k1、k2为控

制器增益系数，k1增大，系统响应变快; k2则可以抑
制过渡过程中的超调． b为系统的补偿系数．

3 ESO稳定性分析

根据 ( 1 ) ，( 2 ) 和 ( 4 ) 式，z∧ 为 ESO 观测向量，
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z1 = ψ，z2 = ψ
·
，z3 = f4 ，那么建立偏航角的 ESO［23］为
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由( 9) 式可得
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由( 10) 式可得
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其中 μi为任意常数，λ0 ＞ 0，时间 T ＞ 0，且t≥ T，

有 z～ i ≤ μi 成立，那么系统输入有界可推出估计误

差也有界，则系统渐进稳定．

4 基于 ADＲC的 QUAV仿真实验

4． 1 基于 ADＲC的 QUAV姿态跟踪实验

4． 1． 1 姿态角控制性能实验 以偏航角为例，设其
初始值 ψ0 = 0°．当 t = 1 s时，期望值 ψd = 5°时，偏航
角控制性能对比如图 3 所示，性能指标见表 1．

图 3 基于 ADＲC和 PID控制的 QUAV偏航角性能对比
表 1 在 ψd = 5°下的 ADＲC与 PID控制对比表

ADＲC PID
峰值时间 / s 1． 66 1． 84
超调量 /% 0． 88 22． 41
调节时间 / s 1． 97 5． 35
上升时间 / s 1． 56 1． 41

从图 3 和表 1 可知，ψd = 5°，基于 ADＲC 的
QUAV能更快跟踪期望角，其调节时间少 3． 38 s，超
调量小 21． 53%，系统动态性能更好． 翻滚角、俯仰
角也有类似的结果，设定翻滚角 θ0 = 0°和俯仰角
φ0 = 0°．当 t = 1 s时，θd = 10°．当 t = 3 s时，φd = 15°，
如图 4 所示． ADＲC中的 ESO 对姿态通道里的耦合
作用造成的影响实施估计和补偿．
4． 1． 2 高度控制实验 设高度为 z0 = 0 m．在 t = 1 s
时，期望的高度 zd1 = 5 m．当 t = 3 s时，zd2 = 10 m．当
t = 6 s时，zd3 = 7 m． 如图 5 所示． 从图 5 中可知，基
于 ADＲC 的 QUAV 在连续变化的高度指令下能快
速地响应．其超调量更小，调节时间更短．
4． 1． 3 鲁棒性实验 用姿态控制和高度控制来测
试．姿态角以偏航角 ψ为例，设 ψ0 = 0°，高度为 z0 =
0 m．当 t = 0 s 时，zd1 = 5 m．当 t = 3 s 时，ψd1 = 10°．
当 t = 7 s时，ψd2 = 0°． ADＲC 参数不变，将质量 m 和
惯性张量 Ix、Iy、Iz分别减小 40%和增加 40%进行鲁
棒性测试，如图 6 所示．
从图 6 和表 2 可知，基于 ADＲC 下的 QUAV 在

自身的参数发生改变的情况下，跟踪均只有微小的
变化，这说明了其在参数不确定情况下具有较强的
鲁棒性，实验结果优于 PID控制．
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图 4 基于 ADＲC和 PID控制的 QUAV翻滚角和
俯仰角的姿态跟踪

图 5 基于 ADＲC的 QUAV高度控制响应曲线

图 6 基于 ADＲC和 PID控制下 QUAV在不同参数下偏航角和高度跟踪曲线
表 2 基于 ADＲC和 PID控制下的 QUAV在不同参数下的性能指标

参数
ADＲC下翻滚通道
Mp /% ts / s

PID控制下翻滚通道
Mp /% ts / s

ADＲC下高度通道
Mp /% ts / s

PID控制下高度通道
Mp /% ts / s

不变 0． 40 1． 18 22． 30 3． 17 0． 70 0． 85 6． 20 1． 67
+ 40% 0． 51 1． 26 24． 42 3． 37 0． 81 0． 87 7． 61 1． 56
－ 40% 0． 38 1． 14 20． 61 3． 09 0． 72 0． 86 4． 24 1． 89

4． 2 基于 ADＲC 的 QUAV 在随机扰动下的稳定
性实验

设翻滚角 θ0 = 5°，俯仰角 φ0 = 10°，偏航角 ψ0 =
15°．飞行中受到的“外扰”用随机信号模拟;受到突

发气流的影响，在 t = 3 s、t = 5 s、t = 7 s时刻分别对
θ、φ和 ψ加入幅值为 5、脉宽为 1 s的矩形波作为干
扰信号来模拟; QUAV 的“内扰”比如传感器噪声，
加入高斯白噪声来模拟． 如图 7 为基于 ADＲC 和
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PID的 QUAV姿态抗干扰能力曲线．

图 7 基于 ADＲC和 PID的QUAV姿态抗干扰能力曲线

从图 7 可知，基于 ADＲC 的 QUAV 姿态抗干扰
能力较强，稳态误差较小，即使在突发气流的影响下

也能较好地应对． ADＲC 中的 ESO 较好地估计了扰
动，如图 8 所示，并且在大扰动出现前就把它消除
了，因此突发扰动对 3 个姿态角影响较少．

图 8 ADＲC中的 ESO估计偏航角所受到的总扰动

4． 3 基于ADＲC的QUAV圆形轨迹飞行仿真实验
基于 ADＲC 和 PID 控制的 QUAV 在随机扰动

下进行圆形飞行轨迹跟踪仿真实验，如图 9 所示．假
设在圆形轨迹飞行当中，如果遇到突变扰动的情况，

其飞行轨迹如图 10 所示．
从图 9 可知，zd = 10 m，基于 ADＲC的 QUAV整

个飞行规程中比较平缓，飞行轨迹没有较大的振荡，

从图 10 可知，突变扰动下抗扰性能较好，而 PID 控
制下的 QUAV 则出现不规则的振荡． 综上，本文提
出使用基于 ADＲC下的 QUAV优势更为明显．

5 总结

本文针对 QUAV所受“外扰”的不确定性，再加

上其自身非线性、自身传感器噪声、欠驱动、姿态角
之间耦合等“内扰”带来的影响，提出了使用 ADＲC
控制 QUAV，安排过渡过程和配置扩张状态观测器
可以减小无人机姿态调整带来的振荡，并通过以上

的姿态和高度跟踪、鲁棒性测试实验、圆形轨迹飞行
实验证明其能够适应自身参数的变化和能较好应付

外部气流带来的影响，具有良好的鲁棒性和抗扰性．
同时验证了 ADＲC 算法具有超调小，精度高，收敛
速度快、抗扰能力强，鲁棒性能好等特点，较好地完
成了控制 QUAV姿态和高度跟踪的任务，具有较高
的实用和推广价值．

图 9 QUAV的圆形飞行轨迹跟踪曲线

图 10 QUAV在扰动突变下的圆形飞行轨迹跟踪曲线
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The Ｒesearch on Attitude Stability Control of
Quadrotor Unmanned Aerial Vehicle Based on ADＲC

ZHONG Haixin，LU Qian，QIU Senhui，LUO Xiaoshu*

( College of Electronic Engineering，Guangxi Normal University，Guilin Guangxi 541004，China)

Abstract: Due to the influences of the nonlinearity，the uncertainty of the mode and sudden external turbulence，the
Quadrotor Unmanned Aerial Vehicle ( QUAV ) ，generally，cannot complete the preset missions． In order to solve
these problems，QUAV attitude stability control is proposed by ADＲC，which is the arrangement of a reasonable
transition process to reduce the overshoot and the design of Extended State Observer( ESO) to estimate disturbances
and compensate them in real time，realizing its attitude control． Simulation results show that compared with the per-
formance of PID control，this control method can better adapt to changes in its parameters and can cope with the im-
pact brought by the external flow preferably and has higher robustness and disturbance rejection． Simulation results
show that this control method can better handle with the sudden disturbance． It is also verified that the control sys-
tem based on ADＲC has some characteristics such as small overshoot，high precision，fast rate of convergence，strong
anti-disturbance，and good robust performance，etc．
Key words: active disturbance rejection control; quadrotor unmanned aerial vehicle; anti-disturbance; robustness;
PID control
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