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摘要：针对四旋翼无人机姿态调整过程中，由于参数不确定性及外界环境干扰，往往给姿态控制带来一定困难。本文

研究提出一种基于串级线性自抗扰的四旋翼姿态控制方法。首先建立四旋翼无人机的动力学姿态模型，提出采用串级 PID

双环路控制架构，将姿态控制任务分解为内外两个环路。采用 Levant微分器提取控制参量，以强化跟踪能力。此外，对原

线性自抗扰控制器进行优化，旨在更好地消除外界随机扰动对系统的影响。利用 MATLAB Simulink环境对提出的控制方法

进行模拟，结果表明相比传统方法，该方法能更好地抑制系统受扰动引起的影响，增强系统对期望信号的跟踪能力，从而

明显提高了四旋翼无人机姿态调整的精度与稳定性，以及四旋翼无人机姿态控制的精度和鲁棒性。
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Abstract: For the quadrotor UAV attitude adjustment process, the existence of parameter uncertainty and external environmen‐

tal interference often cause certain difficulties to the attitude control. This paper studies and proposes a quadrotor attitude control 

method based on cascade linear active disturbance rejection. First, the dynamic attitude model of the quad-rotor UAV was estab‐

lished, and a cascade PID dual-loop control architecture was proposed to decompose the attitude control task into two internal and 

external loops. The Levant differentiator is used to extract control parameters to enhance tracking capabilities. In addition, the origi‐

nal linear active disturbance rejection controller is optimized to better eliminate the impact of external random disturbances on the 

system. The MATLAB Simulink environment was used to simulate the proposed control method. The results show that compared 

with traditional method, this method can better suppress the influence of the system caused by perturbations and enhance the track‐

ing ability of the system to the desired signals, which significantly improves the precision and stability of the attitude adjustment of 

the quadcopter UAV, and improves the precision and robustness of the attitude control of the quadcopter UAV.
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0　引言

作为一种新兴的运载工具，四旋翼无人机可

以低速、低空飞行，能够实现垂直起降、定点悬

停等动作，非常适合环境较为狭小的场合，多用

于军事和航空运动领域[1]。由于其轻便灵巧，国内

外高校和各大科研机构青睐之并加大对其研究力

度。目前四旋翼无人飞行器已成为控制领域研究

的热点[2]。

但是，四旋翼无人机在复杂环境下飞行时受
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外界扰动的影响较大，无法保证系统的稳定性和

精确性。为了提高四旋翼无人机在复杂环境下的

操作性能，相关学者投入大量精力，提出了很多

经典控制算法。目前，对于四旋翼无人机的控制

方法主要分为线性控制方法和非线性控制方法两

种。线性控制技术包括机动性模型控制，这种方

法最简单，是利用四旋翼无人机的线性等效机动

性模型设计 PID[3]或 LQR[4]等线性控制器以实现位

置/姿态控制。常用的非线性控制方法包括滑模控

制[5]、反馈线性化[6]、反步控制[7]，这些方法能够解

决强耦合的非线性问题。但以上方法在系统受到

外界干扰时并不能完全保证系统的性能。现阶段

很多方法都需要依赖四旋翼无人机精确的系统模

型，但四旋翼无人机系统本身由于存在模型不确

定性和未知的外界扰动，很难建立精确的数学模

型。因此，需要建立起既不依赖于无人机系统精

确数学模型，又能有效抑制未知扰动的飞行控制

方法投入使用。

自抗扰控制技术[8] (Active Disturbance Rejec‐

tion Control, ADRC)利用现代控制理论分析方法在

经典控制理论的基础上构建出一种不精准依赖被

控对象的控制方法。通用线性 ADRC 控制器结构

(Linear Active Disturbance Rejection Control, 

LADRC)[9]的提出使 ADRC 参数概念更直观。随着

研究的不断深入，ADRC在四旋翼无人机控制中被

广泛使用。文献[10]利用浸入与不变控制的目标系

统映射方法改进线性控制律，文献[11]构建了一种

新型非线性光滑函数以解决观测器观测精度不足

的问题，文献[12]利用试验测量及数值仿真的方法

获取模型参数后，采用设计控制分配系数的方法

以解决控制冗余的问题，文献[13−15]分别根据串

级控制的思想采用内外环控制方法以提高系统的

响应速度和抗干扰性。文献[16]采用不同阶数的线

性自抗扰控制，共同作用在四旋翼飞行器的速度

控制上，减小了姿态角的收敛速度和跟踪误差。

文献[17]、文献[18]分别以基于正弦函数和构建一

种新型光滑非线性函数来改进观测器以有效减小

抖振。

以上方法均提高了系统稳定性并增强了系统

的误差跟随能力。因此，本文设计了一种基于串

级线性自抗扰的四旋翼姿态控制方法。首先，改

进扩张状态观测器，对误差跟踪精度进行提高；

其次，在内环加入 Levant 微分器对控制系统的抗

干扰能力和鲁棒性进行优化；最后，在内外环双

回路采用串级PID控制以降低整个控制系统对于被

控对象的依赖性。使用 Matlab Simulink进行仿真，

结果表明：所提方法具有较高精度、较好稳定性，

可以用于四旋翼无人机的姿态控制。

1　四旋翼动力学建模

四旋翼无人机有 4个控制输入但具有 6个自由

度，为了描述四旋翼无人机的运动状态，一般使

用Newton-Euler公式来建立无人机运动学和动力学

模型。构建大地坐标系和机体坐标系后可以建立

四旋翼运动学方程。大地坐标系Oe xe ye ze 的坐标原

点 Oe 为地面上选定的一点，Oe xe 轴指向无人机机

头方向 , Oe ze 轴垂直于地面指向地心的反方向，

xeOe ye 为水平面，符合右手螺旋定则；机体坐标系

Ob xb yb zb 为固连坐标系，坐标原点 Ob 为无人机重

心位置，Ob xb 轴选取为与四旋翼飞行器垂直十字

架的一个支架重合，Ob yb 轴与另一个支架重合，

Ob zb 轴垂直于 xbOb yb 面指向飞行器上方，符合右

手螺旋定则。坐标系统建立如图1所示。

四旋翼的位置可以用 [xyz]T 来描述，滚转、

俯仰和偏航的角度可以分别用[ϕθψ]T 表示。大地

坐标系与机体坐标系的转换矩阵为Q，通常使用欧

拉角法得到的大地坐标系到机体坐标系的旋转矩

阵如下：

Q =
æ

è

ç

ç
ç
çç
ç
ç

ç
ö

ø

÷

÷
÷
÷÷
÷
÷

÷
cosψcosθ cosψsinϕsinθ - cosϕsinψ sinϕsinψ + cosϕcosψsinθ

cosθsinψ cosϕcosψ + sinϕsinψsinθ cosϕsinψsinθ - cosψsinϕ

-sinθ cosθsinϕ cosϕcosθ

(1)

四旋翼无人机是非常典型的强耦合欠驱动 MIMO模型，平移与旋转方程为：

图1　四旋翼飞行器的坐标系统

Fig. 1　Coordinate system for quadrotors
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ẍ= ( )( )∑i= 1

4 Fi (cos ϕ sin θ cosψ+ sin ϕ sinψ)-K1 ẋ /m

ÿ= ( )( )∑i= 1

4 Fi (sin ϕ sin θ cosψ- cos ϕ sinψ)-K2 ẏ /m

z̈= ( )( )∑i= 1

4 Fi cos ϕ cosψ-mg-K3 ż /m

ṗ= ( )KTl(ω2
4-ω2

2 )+ qr(Iy- Iz )-K4 ϕ̇ /Ix

q̇= ( )KTl(ω2
3-ω2

1 )+ pr(Iz- Ix )-K5θ̇ /Iy

ṙ= ( )KM (ω2
2+ω2

4-ω2
1-ω2

3 )+ pq(Ix- Iy )-K6ψ̇ /Iz

(2)

式中，Fi是电机产生的推力，m是负载，Ki是阻力

系数，p、q、r是机体角速度，KT 是升力系数，KM

是扭力系数，l是每个旋翼末端到重心的距离即飞

行器半径长度，ω i 是电机转速，Ii 是围绕每个轴体

的转动惯量。

使用虚拟控制输入Ui 控制四旋翼的运动方式，

表示如下：
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U1 =KT( )ω2
1 +ω2

2 +ω2
3 +ω2

4

U2 =KTl ( )ω2
4 -ω2

2

U3 =KTl ( )ω2
3 -ω2

1

U4 =KM( )ω2
2 +ω2

4 -ω2
1 -ω2

3

(3)

在 小 角 度 飞 行 的 情 况 下 可 近 似 认 为

[ ṗ q̇ ṙ ]
T
= [ ϕ̇ θ̇ ψ̇ ] T

，由于只关注姿态控制的

情况，为了合理简化模型，这里选择忽略运动模

型里的耦合项，根据拉格朗日方程，十字形四旋

翼无人机的动力学方程可以表示为[19]
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ẍ = u1 (cos ϕ sin θ cosψ + sin ϕ sinψ)-K1 ẋ/m

ÿ = u1 (sin ϕ sin θ cosψ - cos ϕ sinψ)-K2 ẏ/m

z̈ = u1 cos ϕ cosψ - g -K3 ż/m

ϕ̈ = u2 -K4 ϕ̇/Ix

θ̈ = u3 -K5θ̇/Iy

ψ̈ = u4 -K6ψ̇/Iz

(4)

式中， u1 =U1 /m， ui =Ui /Ij  i = 234 j = xyz 均为

模型控制输入。

2　控制器设计

2.1　改进自抗扰控制器

ADRC的理论基础是以简单的积分型系统为标

准模型，任何偏差或扰动都看作为总的扰动项。

利用微分器提取被控对象的微分信号，同时安排

过渡过程，采用非线性扩张观测器对系统中的各

种扰动进行实时估计和补偿，使原本充满不确定

性的系统在行为上等同于标准模型，连续消除模

型误差和扰动的影响；控制环路中利用PID三项反

馈原理提取误差信号，并通过非线性组合实现控

制量的调节，使系统始终保持在一个稳定状态， 

降低了系统复杂性，有效提升了控制设计的可操

作性和可理解性，实现了系统模型的简化和规

格化。

为了跟踪匹配不连续型的输入信号并提取系

统状态的近似微分信息，利用二阶最速开关系统

构造出一种离散形式的非线性微分跟踪器为

ì
í
î

r1 (k + 1)= r1 (k)+ hr2 (k)

r2 (k + 1)= r2 (k)+ hfst(r1 (k)- v(k)r2 (k)δh)
  (5)

式中，h为采样周期，v(k)为第 k时刻的输入信号，

δ为决定跟踪快慢的参数，fst(*)函数是最速控制综

合函数，表示为
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fst(x1 x2 δh)=
ì
í
î

-δ sgn(a) || a > d

-δa/d || a ≤ d

a =
ì
í
î

ïï

ïï

x2 + (a0 - d)sgn(y)/2 || y > d0

x2 + y/h || y ≤ d0

d = δh
d0 = hd
y = x1 + hx2

a0 = d 2 + 8δ || y

(6)

对应的二阶扩张观测器设计为

ì

í

î

ï
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ï
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ï

e = z1 - y

ż1 = z2 - β1e

ż2 = z3 - β2 fal(eα1 δ)+ bu

ż3 =-β3 fal(eα2 δ)

(7)

控制律设计为
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u = β1 fal(e1 α1 δ1 )+ β2 fal(e2 α2 δ2 )

0 < α1 < 1 < α2

kp = β2

e1 = yd - yk

e2 = ẏd - ẏk

(8)

其中，fal函数表示为

fal(eαδ)=
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

e
δ1 - α  || e ≤ δ
|| e
α

sgn(e) || e > δ
(9)

LADRC 简化了跟踪微分器(Tracking Differen‐

tiator, TD)配置过程，将扩张状态观测器(Extended 

State Observer, ESO)和非线性状态误差反馈(Non‐

··40
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linear State Error Feedback, NLSEF)进行线性化，将

各参数与控制器和观测器的频率联系到一起，从

而通过带宽确定线性状态误差反馈(Linear State Er‐

ror Feedback, LSEF)和线性扩张状态观测器(Linear 

Extended State Observer, LESO)参数。与非线性自

抗扰控制架构下的扩张状态观测器相比，线性扩

张状态观测器基于线性模型来预测扩张状态量，

这比非线性观测器模型设计要简单直接得多。此

外，由于扩张状态观测器本身就具备对内外各种

扰动进行估计和补偿的功能，所以在控制策略设

计上，原本需要考虑非线性状态误差的反馈控制

律，可以进一步极简化为常见的 PD 组合控制方

式。采用线性扩张观测设计模型和经典 PD控制策

略，大大减轻了控制器设计的难度。虽然模型预

测能力不如非线性观测器，但在通用的控制任务

中效果足够理想，这也是它被普遍采用的原因。

线性自抗扰控制(LADRC)结构如图2所示。

将线性扩张状态观测器进行误差扰动改进，

对于n阶系统进行扩张得到扩张方程为
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ẋ1 = x2

ẋ2 = x3


ẋn = f + bu

y = x1

Þ
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ẋ1 = x2

ẋ2 = x3



ẋn = xn + 1 + b̂u

xn + 1 = f + bu - b̂u

y = x1

(10)

对应的线性扩张状态观测器表示为
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ẋ̂1 = x̂2 + β1 (x1 - x̂1 )

ẋ̂2 = x3 + β2 (x1 - x̂1 )



ẋ̂n = x̂n + 1 + βn (x1 - x̂1 )+ b̂u

ẋ̂n + 1 = βn + 1 (x1 - x̂1 )

y = x1

(11)

从而得到
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ẋ̂1 = x̂2 + β1 (x1 - x̂1 )

ẋ̂2 = x3 + β2 (x1 - x̂1 )



ẋ̂n = x̂n + 1 + βn (x1 - x̂1 )+ b̂u

ẋ̂n + 1 = βn + 1 (x1 - x̂1 )

d = βn + 1∫(x1 - x̂1 )dt +∑
i = 0

n

β i (x1 - x̂1 )( )n - i

y = x1

(12)

四旋翼无人机作为本文的被控对象，是典型

的二阶系统，所以对于二阶系统进行状态扩张

得到

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ẋ1 = x2

ẋ2 = f + bu

y = x1

Þ
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ïïïï
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ẋ1 = x2

ẋ2 = x3 + b̂u

y = x1

(13)

根据系统方程和扩张状态方程可以得到

d = β3∫(x1 - x̂1 )dt + β2 (x1 - x̂1 )+ β1 (x1 - x̂1 )′+ (x1 - x̂1 )″

(14)

控制器结构如图3所示。

2.2　串级PID控制

串级控制不仅控制精度更高，还可通过内环

控制调节内环的惯性，从而提升整体系统的响应

速度。此外，在串级结构中，若辅助回路的参数

变化或受到外界干扰，由于可以由辅助回路自己

进行控制，所以对主回路的影响会大为降低，这

有利于显著提升整体系统的抗干扰能力。

传统PID控制模型为：

u = kPe + kI∫
t0

t

edt + kDė (15)

其传递函数为：Gc = kP + kI /s + kD s。式中，kP、

kI 和 kD 为三个可调参数。串级PID控制[20]是一种广

泛使用的多环控制策略，包含两个或两个以上的

PID 控制环。外环输入是系统要跟踪的命令信号，

输出是内环PID控制器的设定值；内环输入是系统

的当前状态信号，控制器根据误差来调节系统状

态，使之跟踪外环设定值，输出系统的控制量。

同时，内外环PID控制器互相独立，外环响应相对

图2　LADRC结构

Fig. 2　The basic structure of LADRC

图3　改进线性自抗扰控制器结构

Fig. 3　The improved structure of LADRC
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较慢，用于调节整体动态性能；内环响应相对较

快，可以提升系统的稳定性。将内外环路分离，整

体设计更简洁方便，通过内外环分工合作，内环处

理细微动态响应，外环监测整体动态趋势。此结构

能够更好地协同各环节，从而实现控制精度和响应

速度的优化，并且提高系统的抗干扰性能。将串级

PID用于姿态双回路的控制，如图4所示。

2.3　串级线性自抗扰控制

本文所设计的姿态控制器基于二阶 LADRC，

相对于 LADRC加入 Levant微分器[21]，由 Levant微

分器、ILESO和LSEF三部分组成，利用观测器对

所有扰动进行实时估计和补偿。为使得信号的测

量误差和输入噪声具有鲁棒性，基于滑模技术对

输入信号进行初始处理，如式(16)所示：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

x = u

u = u1 - λ || x - v(t) sgn(x - v(t))

u̇1 =-α sgn(x - v(t))

(16)

其中，

α >Cλ2 ≥ 4C(α +C)
α -C

(17)

且有C > 0，是 v(t)导数的Lipschitz常数上界。

姿态控制器如图 5所示，结构简单，算法清晰

明了。使用改进观测器建立动态模型，基于系统

模型和测量数据估计系统的状态，不断更新扰动

的估计值，再通过线性反馈策略补偿系统的状态

估计误差进而抵消扰动，通过以上的关键元素相

互配合，使得改进自抗扰控制器能够有效抑制系

统的扰动，提高系统的稳定性和鲁棒性。同时，

双重回路控制能够进一步抑制控制信号出现偏差，

相较于单级控制方法对于期望信号的跟踪能力更

加突出。

改进控制结构总体图如图6所示。

姿态控制模块算法描述如下：

3　仿真与分析

3.1　仿真条件

为了验证所提出方法的有效性，基于正余弦

初始设定开展姿态角的控制仿真试验。将本文设

计控制器记为 ILADRC并与 ADRC进行实验对比。

试验条件为：Simulink(MATLAB R2021b)，仿真时

间设定为 10 s。对四旋翼无人机参数进行初始化

见表1。

3.2　结果分析

为更好验证所设计控制方法的有效性，设置

偏航角ψ和滚转角 ϕ为正弦输入，俯仰角 θ为余弦

输入，并分别加入正弦扰动和白噪声对系统进行

干扰。期望信号的振幅均为 1，频率均为 1，数学

图4　双回路PID串级控制框图

Fig. 4　The cascade control block diagram with dual-loop PID

图5　姿态控制器结构图

Fig. 5　The structure diagram of controller

图 6　改进控制结构总体图

Fig. 6　The improved structure diagram of controller

算法 I：串级 ILADRC姿态控制

外环输入外环输入：：期望角度ϕd θd ψd.

使用公式(3)计算虚拟控制量U1 U2 U3 U4.

使用公式(4)解耦姿态角ϕθψ.

使用公式(8)计算误差 e.

使用公式(11)计算观测信号 ϕ̂θ̂ψ̂.

使用公式(16)和(17)求解期望信号的微分dϕd dθd dψd.

(eϕ eθ eψ )¬ (ϕdd - ϕ̂θdd - θ̂ψdd - ψ̂)

(deϕ deθ deψ )¬ (dϕd - dϕ̂dθd - dθ̂dψd - dψ̂)

内环输入内环输入：：以上中间控制信号 .

使用公式(14)计算稳定信号d.

内环输出内环输出：：修正信号uϕ uθ uψ.

外环输出外环输出：：最终信号ϕθψ.

表1　参数初始化

Table 1　Parameter initialization

物理量

无人机质量

重力加速度

臂长

升力系数

扭力系数

数值

m = 0.65 kg

g = 9.8 m/s2

l = 0.32 m

b = 3.1 ´ 10-5

7.5 ´ 10-7

物理量

Ob xb轴的转动惯量

Ob yb轴的转动惯量

Ob yb轴的转动惯量

空气阻力系数

空气阻力系数

数值

Ix = 7.5 ´ 10-3

Iy = 7.5 ´ 10-3

Iz = 1.3 ´ 10-2

K4 =K5 = 0.1

K6 = 0.15
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表达如式(18)所示。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

uϕ = sin t

uψ = sin t

uθ = cos t

(18)

由于滚转通道与偏航通道的预期期望相同且

可以实现完全解耦，所以二者输出相同，使用同

一张图进行展示。无扰动时的仿真结果如图 7

所示。

在第 4 s 至第 7 s 加入正弦扰动，振幅为 0.1， 频率为100 r/s，仿真结果如图8所示。

在第 4 s至第 7 s加入白噪声扰动，噪声功率为

0.001，仿真结果如图9所示。

由图 7~图 9 可以看出，当系统加入扰动的时

候，ILADRC相较于ADRC对源信号的追踪能力更

强 ， 以 图 9 为 例 ， 当 白 噪 声 信 号 起 作 用 时 ，

ILADRC 的输出信号始终在期望值附近，要比

ADRC的输出信号更加稳定，能够有效抑制扰动对

系统产生的影响。

对于姿态角的跟踪误差效果如图 10~图 12

所示：

图7　无干扰结果图

Fig. 7　The results without disturbance

图8　正弦干扰结果图

Fig. 8　The results with sin-disturbance

图9　白噪声干扰结果图

Fig. 9　The results with white noise disturbance
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为描述抗干扰性能，采用式 (18)进行定量

计算：

Qi = ∫
0

ti

| ei |dt (19)

式中，Qi 表示在 i方向上的跟踪误差累积。不同干

扰下的计算结果见表2。

由上表可以看出，无干扰、正弦干扰和白噪

声干扰情况下，ILADRC 跟踪误差累计分别约为

ADRC的 26%、59%和 45%。同时从图 10~图 12可

以看出，ILADRC 的跟踪误差要明显小于 ADRC，

不仅能快速跟踪期望信号，而且跟踪精度高；在

期望非零的初始时刻，ILADRC 的跟踪效果好于

ADRC，具有更快的收敛速度；在 4~7 s 时加入干

图10　无干扰误差图

Fig. 10　The error results without disturbance

图11　正弦干扰误差图

Fig. 11　The error results with sin-disturbance

图12　白噪声干扰误差图

Fig. 12　The error results with white noise disturbance

表2　不同干扰下的累计误差

Table 2　Cumulative error under different disturbance

干扰模式

无

无

正弦

正弦

白噪声

白噪声

算法

ADRC

ILADRC

ADRC

ILADRC

ADRC

ILADRC

Qψ

0.356 2

0.033 1

0.467 1

0.253 4

0.614 4

0.241 6

Qϕ

0.356 2

0.033 1

0.467 1

0.253 4

0.614 4

0.241 6

Qθ

0.651 5

0.283 6

0.761 5

0.490 4

0.901

0.485 5

∑Qi

1.363 9

0.349 8

1.695 7

0.997 2

2.129 8

0.968 7
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扰，对于不同的干扰模式，ILADRC都可以快速稳

定并收敛于平均期望，在抗干扰方面展现出更加

优异的性能。

4　结束语

针对四旋翼无人机姿态调整过程中存在的不

确定性和外部扰动，本文提出了一种基于线性自

抗扰的四旋翼姿态控制方法，利用Matlab Simulink

进行仿真，可以得到以下结论：

① 改进线性自抗扰观测器能够更精准地估计

扰动，并且在有噪声干扰的时候能够实现对扰动

的快速抑制。

② 改进串级控制系统使用内外环路双控制，

相较于单级控制的传统自抗扰控制器能够利用逐

级控制，更好地实现对期望信号的快速跟踪并减

小累计误差。

③ 仿真结果表明：本文所设计的控制方法较

传统自抗扰控制能够有效协同实现信号的精确跟

踪控制，提高系统的稳定性。
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