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摘 要: 四旋翼无人机空气动力学特性复杂，易受干扰，从而影响对无人机的稳定控制。为提高无人机姿态控制系统
的抗干扰性，设计了一个基于改进自抗扰控制的四旋翼姿态控制系统。将全局快速终端滑模控制技术与传统自抗扰
控制技术结合，利用全局快速终端滑模控制技术优化自抗扰控制系统中非线性误差反馈控制律的功能，对自抗扰控
制系统进行重新设计，并使用 Lyapunov理论证明该控制系统的稳定性。仿真实验结果表明改进的自抗扰控制系统在
姿态控制中有着更快的响应速度、更强的抗干扰能力。
关键词: 无人机姿态控制; 自抗扰控制; 全局快速终端滑模; 非线性误差反馈控制律
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Anti-interference Design of UAV's Attitude Control
System Based on Improved ADＲC

YU Xiaoyan1 SUN Xiankun1 XIONG Yujie1 HU Qingli2 CHEN Shanpeng1

( 1． School of Electronic and Electrical Engineering Shanghai University of Engineering Science Shanghai 201600 China;
2． School of Computer and Information Engineering Xiamen University of Technology Xiamen 361024 China)

Abstract: The quadrotor UAV has complex aerodynamic characteristics and is prone to be interfered which
will greatly affect the stability of the UAV． In order to enhance the anti-interference ability of the UAV's
attitude control system an attitude control system is designed based on the improved Active Disturbance
Ｒejection Control ( ADＲC) ． The proposed method combines the traditional ADＲC technology with the global
fast terminal sliding mode control technology which is used to optimize the feedback control law of the
nonlinear state error in the ADＲC system． In addition the ADＲC system is redesigned and its stability is
proved by using Lyapunov theory． Experimental results show that the improved ADＲC system has faster
response speed and stronger anti-interference ability in attitude control．
Key words: UAV attitude control; ADＲC; global fast terminal sliding mode; feedback control law of
nonlinear state error

0 引言

四旋翼无人机因具有垂直起飞和降落、悬停等特
点，在测绘、农业以及运输等领域得到广泛应用［1］。四
旋翼无人机系统空气动力学特性复杂，气动特性受干
扰影响大，四旋翼无人机作为一个多变量、非线性时
变、强耦合系统，对其进行稳定控制成为一个具有挑战
性的问题。
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目前，已有大量控制算法用于解决四旋翼无人机稳
定控制问题，如 PID控制［2］、鲁棒控制［3 －4］、反步法［5］、自
抗扰控制［6］等。其中，自抗扰控制 ( Active Disturbance
Ｒejection Control ADＲC) 是一种不依赖于精确系统模型
的控制方法［7］，具有响应速度快、控制精度高、适应性
强、抗干扰能力强等优点，广泛应用于四旋翼无人机。
文献［8］提出一种基于非线性自抗扰控制器的纵向俯仰
角控制系统，用于解决无人机轨迹跟踪系统过于依赖精
确数学模型的问题。文献［9］采用非线性自抗扰对姿态
子系统进行解耦，同时使用线性自抗扰对位置子系统进
行控制，组成双闭环系统。文献［10］对 ADＲC中扩张状
态观测器( Extended State Observer，ESO) 中的传统 fal 函
数进行分析并改进，使得 fal 函数更好地达到“小误差，
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大增益;大误差，小增益”的效果。文献［11］将滑模理论
应用到无人机的姿态控制系统中，利用高阶滑模观测器
改进 ADＲC算法中扩张状态观测器部分。文献［12］基
于自抗扰控制和滑模控制设计一种滑模自抗扰控制器，
该控制器既减少了核心控制参数、强化了参数的可调
性，又保证了系统收敛的速度及控制精度。

上述方法虽取得较好的控制效果，但传统 ADＲC中
非线性误差反馈控制 ( Nonlinear State Error Feedback，
NLSEF) 中的非线性函数存在不平滑、容易引起抖振等
问题［13］，在突发外部干扰下 NLSEF 对误差的补偿性能
差［14］，从而影响对无人机姿态的稳定控制。全局快速终
端滑模( Global Fast Terminal Sliding Mode，GFTSM) 具有
对系统参数变动和外部干扰的不敏感性、引入的非线性
函数能够保证系统状态在有限时间内收敛至平衡状
态［15］，在航空航天、机器人等领域应用广泛。本文针对
突变干扰，如磁场突然增强、风力增强的情况下无人机
姿态稳定的控制问题，将 GFTSM 引入四旋翼无人机姿
态控制系统的设计中，将其与 ADＲC 结合，利用 GFTSM
改进 ADＲC中 NLSEF部分的功能，设计出一种新型四
旋翼无人机抗干扰姿态控制系统，并在 Matlab 仿真实
验中验证该系统的优越性。

1 无人机建模

具有多输入多输出、欠驱动系统的四旋翼无人机
主要依靠 4 个螺旋桨转速的不同来提供不同的推力以
完成各种运动，以某无人机为例，其结构如图 1 所示。

图 1 无人机结构图
Fig． 1 Free-body diagram of the quadrotor

对角线上的电机同向旋转，相邻电机反向旋转，旋
转产生的转矩可被抵消。本文主要研究对四旋翼无人
机系统的姿态子系统的控制，即对俯仰角 θ、滚转角 和
偏航角 ψ进行稳定控制。现对四旋翼无人机做出如下
假设: 1) 假设无人机为一质量分布均匀、呈中心对称的
刚体，即质心在刚体的几何中心; 2) 假设在姿态角小角
度变化下，姿态角速度近似等于欧拉角速度，则根据牛
顿 －欧拉方程可得四旋翼无人机姿态子系统的状态方
程为

̈ =
Jy － Jz

J( )
x

θ
·
ψ
·
+
jr
Jx
θ
·
( －Ω1 +Ω2 －Ω3 +Ω4 ) +

l
Jx
U2 + d2 ( t)

θ̈ =
Jz － Jx

J( )
y


·
ψ
·
－
jr
Jy

·
( －Ω1 +Ω2 －Ω3 +Ω4 ) +

l
Jy
U3 + d3 ( t)

ψ̈ =
Jx － Jy

J( )
z


·
θ
·
+ 1
Jz
U4 + d4 ( t

















 )

( 1)

式中: Jx，Jy，Jz 分别为无人机绕机体坐标系 x，y，z轴的
转动惯量; jr 为无人机电机螺旋桨转动惯量; l 为无人
机旋翼中心到无人机旋转中心的距离; Ω1，Ω2，Ω3，Ω4

为 4 个电机的转速; d2 ( t) ，d3 ( t) ，d4 ( t) 是系统的干扰
项，di ( t) ≤Li ( i =2，3，4) ; U2，U3，U4 分别为滚转、俯仰和
偏航通道的控制输入，与电机转速存在如下关系
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式中: Ct 为单桨综合拉力系数; Cm 为单桨综合力矩系数。
由式( 1) 系统状态方程可知，各通道之间存在强

耦合关系，为降低系统控制难度，本文采用能够实现解
耦的 ADＲC技术，根据 ADＲC的思想，将相互耦合部分
与系统存在的干扰看作一个总干扰，对状态空间方程
进行简化，其简化后方程为
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式中，ωi ( t) ，i = 2，3，4，为总扰动。

2 基于 ADＲC改进的姿态控制系统设计

传统的 ADＲC 包括 3 个部分:微分跟踪器、扩张状
态观测器、非线性误差反馈控制律。本文在传统 ADＲC
的基础上，利用抗干扰性较强的 GFTSM 技术重新设计
NLSEF。改进的 ADＲC控制系统结构如图 2所示。

图 2 改进的 ADＲC控制系统框图
Fig． 2 The control system of improved ADＲC
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2． 1 跟踪微分器设计
在 ADＲC 中，跟踪微分器 ( Tracking Differentiator，

TD) 为输入信号安排过渡过程，将输入信号分解为光
滑的跟踪信号 v1 和微分信号 v2。本文采用二阶非线
性离散跟踪微分器，其形式为
v1 ( k +1) = v1 ( k) + h·v2 ( k)

v2 ( k +1) = v2 ( k) + h·fst( v1 ( k) － v( k) ，v2 ( k) ，ω，h{ )

( 4)
式中: h为采样周期; ω决定跟踪的快慢; v( k) 为 k时刻
的输入信号; fst(·) 为最速控制综合函数，其描述为

fst( x1，x2，ω，h) =
－ ωsgn( a) a ＞ d
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上述跟踪微分器能够实现对输入信号的快速跟
踪，v1 趋近于原输入信号值，v2 趋近于原输入信号的微
分信号值。此外，若输入信号含有噪声，该跟踪微分器
也可以对其进行滤波处理。
2． 2 扩张状态观测器设计

扩张状态观测器是 ADＲC 的核心部件，能够观测
系统的状态，并将系统自身模型的不确定性( 内扰动)
和系统外部扰动看作总扰动扩张为系统状态，进行实
时估计。本文控制的系统为二阶，因此 ESO 将总扰动
扩张为三阶系统状态。其表达式如下
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式中: β01，β02，β03，a1，a2 均为可调参数; b0 为扰动补偿
系数; δ为线性段的区间长度; fal ( )· 函数具有“小误
差，大增益;大误差，小增益”的特点，其表达形式为

fal e，a，( )δ =
e asgn e e ＞ δ
e

δ1 － a e ≤{ δ
。 ( 8)

2． 3 基于全局快速终端滑模的控制律设计
控制律用来产生跟踪无人机姿态控制输入。传统

NLSEF控制律存在不平滑、易引起抖动、抗干扰性差等
问题，致使 ADＲC 对无人机的鲁棒控制受到影响。本
文将对系统参数变动和外部干扰不敏感的全局快速终
端滑模［16］引入到 ADＲC控制律的设计中，根据 ESO估
计值和经过 TD跟踪值之间的误差 e 设计全局快速终
端滑模面。设计的滑模面中引入的非线性函数能够使
系统在有限时间内到达滑模面，且使跟踪误差在滑模
面上快速收敛至零。又因该滑模面不存在切换项，所
以 GFTSM能够消除抖振现象。因此，基于改进 ADＲC
的控制系统能够对无人机姿态进行快速稳定跟踪。

以四旋翼姿态系统中的俯仰角通道为例设计 GFTSM
控制律。假设俯仰角动态系统为

θ
·
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r·= g( x) u3 + d3 ( t)

gθ ( x) =
l
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式中: d3 ( t) = ω3 ( t) ≤L3 为俯仰通道的内外总干扰，假
设俯仰角的期望输入为 θd，则跟踪误差为

eθ = θ － θd ( 10)
式( 10) 对时间求导可得跟踪误差的一阶微分形式

e·θ = θ
·
－ θ
·

d = r － θ
·

d ( 11)
根据全局快速终端滑模控制原理，设计控制滑模面为

sθ = e·θ + αθeθ + βθe
pθ /qθ
θ = 0 ( 12)

式中: αθ，βθ ＞ 0; pθ 和 qθ 为正奇数且 qθ ＞ pθ。由式( 12)
可知，当 eθ 为 0 时，存在奇异性。为避免奇异性情况，
对式( 12) 附约束条件

H( eθ ) = epθ /qθθ =
0 eθ = 0

epθ /qθθ eθ≠{ 0
。 ( 13)

对式( 12) 进行时间求导可得

s·θ = ëθ + αθ e·θ +
pθ
qθ
βθe

( pθ /qθ － 1)
θ 。 ( 14)

设计俯仰角全局快速终端滑模控制律为

u3= － 1
gθ ( x)

－ θ̈d + αθ e·θ +
pθ
qθ
βθeθ

( pθ /qθ －1) + φθsθ + γθsθ
p3 /q( )3

( 15)

式中: φθ，γθ ＞ 0，γθ =
L3

sθ
p3 /q3

+ η3，η3 ＞ 0，p3 和 q3 为正

奇数且 q3 ＞ p3。
根据李雅普诺夫原理，定义李雅普诺夫函数为

Vθ =
1
2 s2θ ( 16)

对上式进行时间求导得
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V
·

θ = sθ s·θ = sθ ëθ + αθ e·θ +
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将式( 15) 代入到式( 17) 中可得

V
·
= sθ d3 ( t) － φθsθ －

L3
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+ η( )3 sθ
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因为 sθd3 ( t) ≤0，
L3

sθ
p3 /q3

sθ
( p3 + q3) /q3可看作 L3 sθ ，

所以V
·
≤ － φθ s

2
θ － η3 sθ

( p3 + q3) /q3。又因为 p3 和 q3 为正奇

数，所以V
·
≤0，即该系统稳定。

同理，可求得稳定的滚转角通道和偏航角通道的
控制律分别为

u2 = －
Jx
l － ̈d +α e· +

p
q
βe

( p /q －1) +φs + γs
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( 19)

u4 = － Jz － ψ̈d +αψ e·ψ +
pψ
qψ
βψe

( pψ /qψ －1)
ψ +φψsψ + γψsψ

p4 /q( )4 。

( 20)

3 实验与结果分析

为验证基于改进 ADＲC的姿态控制系统对无人机
的控制效果，设计两组仿真实验:一组是无干扰条件下
控制系统跟踪性能实验，给定偏航角、滚转角、俯仰角
设定值即幅值为 3°、频率为 0． 1 Hz的方波作为无人机
期望目标，根据控制系统对期望目标的跟踪速度和超
调量来判断本文设计的控制系统的性能; 另一组是控
制系统抗干扰能力实验，在上述实验基础上，分别在俯
仰角、滚转角、偏航角通道中加入均值为 0、方差为 10
的高斯白噪声来模拟无人机在执行飞行任务时受到的
突变干扰，根据跟踪轨迹的平滑程度判断本文设计的
姿态控制系统的抗干扰效果。

设计实验均在 Matlab 2019a 上搭建 Simulink 仿真
环境进行仿真。仿真程序包括期望输入、跟踪微分器模
块、改进的控制律模块、ESO 模块以及无人机动力系统
模块，其中，无人机动力系统模块包括姿态角与电机之
间的转换模块和无人机状态空间方程模块。四旋翼无
人机参数通过某飞行评测系统［17］计算所得，如表 1 所
示。为得到最真实的对比效果，将改进的姿态控制系统
中 TD部分和 ESO 部分的参数与传统 ADＲC 控制系统
中的参数设置相同，各参数如表 2 所示。对改进的控制
系统与传统 ADＲC控制系统中的控制律分别设置参数，

以达到各自最优效果，控制律参数如表 3所示。
表 1 四旋翼无人机参数

Table 1 System parameters of quadrotor UAV

参数 含义 值

g / ( m·s － 2 ) 重力加速度 9． 8
m /kg 无人机总质量 1
l /m 旋转中心到螺旋桨中心的距离 0． 225

Jx / ( kg·m2 ) 绕机体坐标系 x轴的转动惯量 0． 01466
Jy / ( kg·m2 ) 绕机体坐标系 y轴的转动惯量 0． 01466
Jz / ( kg·m2 ) 绕机体坐标系 z轴的转动惯量 0． 02848

Ct / ( N·s2·rad － 2 ) 单桨综合拉力系数 1． 201E － 5
Ct / ( N·m·s2·rad － 2 ) 单桨综合力矩系数 1． 606E － 7

表 2 TD和 ESO参数
Table 2 The parameters of TD and ESO

参数 俯仰角 /滚转角 /偏航角通道

TD
h 0． 05
w 5

ESO

β01 60
β02 1200
β03 8000
a1 0． 2
a2 0． 55
δ 0． 006
b0 7

表 3 控制律参数
Table 3 The parameters of control law

参数 俯仰角通道 滚转角通道 偏航角通道

传统非线性

误差反馈

控制律

β1 700 700 700
β2 1800 1800 1800
a1 0． 5 0． 5 0． 5
a2 0． 05 0． 05 0． 05
δ 0． 4 0． 4 0． 4

改进型全局

快速终端滑

模控制律

a 35 10 10
β 70 70 70
p0 9 9 9
q0 1 1 1
p 9 9 9
q 1 1
φ 8500 8000 8500

3． 1 控制系统跟踪性能实验
给定无干扰下，偏航角、滚转角、俯仰角设定值是

幅值为 3°、频率为 0． 1 Hz 的方波，3 个姿态角初始值
均为 － 3°。分别使用本文提出的方案与传统方案进行
跟踪实验，两种方案的姿态角跟踪效果如图 3 所示。

从图 3( a) 可以看出，在初始状态下，改进的控制
系统于 0． 5 s处达到稳定状态，传统控制系统的稳定时
间远在 1． 5 s之后;在第一个上升沿到达时，改进的系
统于 5． 6 s达到稳定，此时传统控制系统未达到稳定。
由此可知，在 TD 安排的过渡过程完全相同的情况下，
当信号出现变化时( 方波信号出现上升或者下降) ，任
何一个周期内，基于改进 ADＲC 的控制系统在俯仰通
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道的跟踪速度明显快于传统 ADＲC 控制系统。对图
3( b) 与图 3( c) 进行如上分析可以得出，本文设计的控
制系统跟踪速度比传统 ADＲC 控制系统跟踪速度快。
因此，相较于传统 ADＲC 姿态控制系统，引入 GFTSM
的控制系统在无干扰情况下对无人机控制的反应速度
快于传统控制系统。

图 3 姿态角随时间变化曲线
Fig． 3 Attitude angle changing with time

3． 2 控制系统抗干扰实验
姿态角跟踪实验体现出本文提出的方法在理想情

况下比传统方法有着更快的反应速度，但在实际执行
任务时无人机总会遇到各种干扰，因此抗干扰性对无
人机来说极为重要。为此，对本文设计的姿态控制系
统做了抗干扰验证实验。

在无干扰跟踪实验基础上，分别在俯仰角、滚转
角、偏航角 3 个通道加入均值为 0、方差为 10 的高斯白
噪声来模拟四旋翼无人机受到的突变干扰。在干扰信
号作用下的各通道随时间变化曲线如图 4 所示。

图 4 为俯仰角、滚转角和偏航角在高斯白噪声干
扰下随时间变化曲线。取图 4( a) ～图 4( c) 中 5 ～ 10 s
段对本文设计的系统性能进行分析，分析结果如表 4

所示。

图 4 高斯白噪声干扰下姿态角随时间变化曲线
Fig． 4 Attitude angle changing with time under

interference of white Gaussian noise

表 4 各通道受干扰下跟踪轨迹波动情况( 期望为 3°)
Table 4 The tracking trajectory fluctuations of

each channel with noise( expected 3°)

姿态角 参数 本文方法 传统 ADＲC

偏航角 / ( ° )
波动范围 2． 9570 ～ 3． 0489 2． 4372 ～ 3． 3608
均值 3． 0000 2． 9835
方差 0． 0003 0． 0510

俯仰角 / ( ° )
波动范围 2． 9504 ～ 3． 0477 2． 4587 ～ 3． 3914
均值 3． 0001 3． 0143
方差 0． 0003 0． 0506

滚转角 / ( ° )
波动范围 2． 9531 ～ 3． 0549 2． 4416 ～ 3． 3651
均值 3． 0002 2． 9860
方差 0． 0003 0． 0508

由表 4中数据可以看出，基于改进 ADＲC的控制系
统在滚转角期望值附近的最大波动范围为 2． 953 1° ～
3． 054 9°，该滚转角的波动值为 0． 1°( 波动值为最大波
动减去最小波动) ，传统 ADＲC控制系统的波动范围为
2． 4416° ～ 3． 3651°，波动值为 0． 92°。同理可得，改进
的控制系统在俯仰角和偏航角期望值附近的波动不
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足 0． 1°，传统方法的波动值皆在 0． 9°。此外，本文设
计的控制系统各通道期望目标跟踪情况的方差均在
0． 0003°，传统系统跟踪情况的方差在 0． 05°左右，二者
相差一百多倍。由此可见，引入 GFTSM 的 ADＲC 控制
系统的跟踪轨迹在干扰下波动非常小，能够稳定在期
望值附近，而传统系统在期望值附近波动剧烈，所以改
进的控制系统对干扰有较强的抑制能力。
3． 3 结果分析

通过两组仿真实验可以得出，本文设计的控制系
统在无干扰情况下，期望角度发生突变时，无人机的反
应速度快于传统方法，该控制系统始终不存在超调现
象。另外，对改进的控制系统进行抗干扰性验证实验，
通过与传统方法实验结果对比可得，改进的控制系统
在期望值附近仅有微小波动，跟踪轨迹几乎与期望轨
迹重合，即改进系统对干扰不敏感。综上所述，本文设
计的姿态控制系统具有对干扰不敏感、反应速度快等
特性，因此能够对四旋翼无人机的姿态角进行稳定
控制。

4 结论

本文针对四旋翼无人机姿态控制易受干扰的问
题，将全局快速终端滑模控制技术引入到无人机抗干
扰姿态控制系统的设计中。本文利用全局快速终端滑
模控制优化 ADＲC 中非线性误差反馈控制律的功能，
并重新设计 ADＲC的组成部分。改进型的 ADＲC通过
ESO对干扰进行实时估计，全局快速终端滑模控制律
通过期望值与估计值之间的误差对干扰进行补偿。通
过仿真实验可知基于 ADＲC改进的姿态控制系统在反
应速度和抗干扰性方面都优于传统 ADＲC控制系统。
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