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摘　 要:鉴于四旋翼强非线性耦合、易受扰动等特点ꎬ采用牛顿－欧拉法建立了风扰下的四旋翼

非线性数学模型ꎮ 针对风扰下四旋翼模型中存在的风扰、非线性耦合以及参数不确定性的问

题ꎬ姿态角采用线性自抗扰控制ꎬ并证明其稳定性ꎻ在 Ｍａｔｌａｂ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 环境下搭建仿真模型并

验证ꎮ 仿真结果表明:所设计的线性自抗扰姿态控制器在外界风扰和参数不确定性下具有良

好的鲁棒性和抗干扰能力ꎮ
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０　 引言

四旋翼无人机是一个有着非线性、轴间耦合、欠驱动

等特点的多输入多输出系统ꎮ 在扰动环境下ꎬ其飞行品质

会持续恶化ꎬ从而影响飞行安全性ꎮ 故设计一个具有高品

质的四旋翼飞行控制系统非常必要[１] ꎮ
目前主流的控制算法有 ＰＩＤ 控制算法、反步控制算

法、模糊控制算法、滑模控制算法、鲁棒控制算法、自适应

控制算法和自抗扰控制算法等ꎮ ＧＯＮＺÁＬＥＺ－ＶÁＺＱＵＥＺ Ｓ
设计了新型非线性 ＰＩ / ＰＩＤ 控制器ꎬ实现了四旋翼飞行器

的姿态控制ꎬ对稳态误差具有一定的抑制作用ꎬ但鲁棒性

和抗干扰性一般[２] ꎮ ＸＵ Ｇ Ｈ等将 ＰＩＤ与神经网络结合ꎬ
利用神经网络的自学习和自适应来自主调节 ＰＩＤ 控制参

数ꎬ能够提高四旋翼飞行器的动态特性ꎬ减小稳态误

差[３] ꎮ ＭＡＤＡＮＩ Ｔ等将飞行器模型分成 ３个子系统ꎬ采用

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ控制算法实现了轨迹跟踪控制ꎬ但对模型的

精度要求高、结构复杂[４] ꎮ ＺＥＧＨＬＡＣＨＥ Ｓ 等利用模糊控

制和滑模控制相结合来抑制抖振问题ꎬ能够稳定控制飞行

器ꎬ但模糊控制运算量大ꎬ实际工程中实现较为困难[５] ꎮ
李俊芳等针对四旋翼飞行过程中会受到外部扰动和参数

不确定性的不足ꎬ设计了高阶滑模姿态控制器ꎬ并利用动

态面内模法设计位置控制器ꎬ能够有效抑制白噪声ꎬ但并

未验证抑制参数不确定性的效果[６] ꎮ 杨柳等针对外部扰

动和质量不定的问题ꎬ通过自适应控制进行在线更新估计

补偿项ꎬ能在一定程度上有效地抵消不确定性ꎬ但其设计

复杂ꎬ系统稳定性不易保证[７] ꎮ
鉴于四旋翼飞行器工作时易受到外界扰动和内部不

确定的干扰ꎬ许多学者与研究人员开始考虑利用自抗扰

控制( ａｃｔｉｖｅ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒꎬ ＡＤＲＣ)设计

控制器[８] ꎬ并验证了自抗扰控制器具有良好的鲁棒性和

抗干扰能力ꎬ但是参数整定过于复杂ꎬ实际工程项目中不

易实现[９－１０] ꎮ ＧＡＯ Ｚ Ｑ在继承原将线性化和带宽的概念

引入 ＡＤＲＣꎬ提 出 了 线 性 自 抗 扰 控 制 ( ｌｉｎｅａｒ ａｃｔｉｖｅ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒꎬ ＬＡＤＲＣ)ꎬ能够方便进行参

数整定[１１] ꎮ
本文以 ２６０ ｋｇ电动四旋翼飞行器为研究对象ꎬ将线性

自抗扰控制运用在大型电动四旋翼的姿态控制上ꎬ来进行

姿态解耦控制ꎮ 首先对桨叶进行受力分析得到诱导速度

模型ꎻ再结合紊流风场模型建立了风扰下的四旋翼动力学

模型ꎻ然后根据建立的动力学模型设计基于线性自抗扰控

制的姿态控制控制器ꎬ并证明其稳定性ꎻ最后对设计的线

性自抗扰姿态控制器进行仿真验证ꎮ
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１　 四旋翼飞行器动力学模型

四旋翼飞行器由于其复杂的动力学特性ꎬ在飞行时会

受到很多物理效应的影响ꎮ 要建立准确的四旋翼飞行器

的数学模型非常困难ꎬ并且过度复杂的数学模型不利于控

制算法的设计ꎮ 为了简化问题ꎬ本文在基于以下合理假设

的情况下进行分析模型:１)四旋翼飞行器忽略弹性震动

及形变ꎻ２)飞行器结构对称ꎬ几何外形和质量分布均对

称ꎻ３)不考虑飞行器质量变化ꎬ质心和中心重合ꎬ位于机

体坐标系的纵轴上ꎻ４)地面坐标系是惯性坐标系ꎬ忽略地

球自转和公转ꎮ 电动四旋翼飞行器结构如图 １所示ꎮ

图 １　 ２６０ ｋｇ 电动四旋翼结构图

１.１　 紊流风场模型

根据文献[１２]可知ꎬ紊流信号的传递函数为:

Ｇｕ( ｓ)＝ ｋｕ
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３Ｖｗ

ｓ
(３)

式中:ｋｕ、ｋｖ、ｋｗ 为紊流强度ꎻＬｕ、Ｌｖ、Ｌｗ 为紊流尺度ꎻＶｕ、Ｖｖ、
Ｖｗ 表示四旋翼当前飞行速度在机体轴上的 ３个分量ꎮ

１.２　 紊流风扰下的四旋翼非线性动力学模型

电动四旋翼飞行时ꎬ起到主要作用的是旋翼受到的拉

力 Ｔ、反转矩 Ｑ 和风产生的阻力 Ｗꎬ根据动力理论与叶素

定理ꎬ可得:
Ｔ＝ＣＴρａｉｒＳｒ２ ２

Ｑ＝ＣＱρａｉｒＳｒ３ ２

Ｗｕ ＝ＣＷρａｉｒＳＶ２ｕ
Ｗｖ ＝ＣＷρａｉｒＳＶ２ｖ
Ｗｗ ＝ＣＷρａｉｒＳＶ２ｗ

(４)

式中:Ｓ 是桨盘面积ꎻｒ 是半径ꎻ 是旋翼转速ꎻＣＴ 是拉力

系数ꎻＣＱ 是反转矩系数ꎻＣＷ 是风扰系数ꎻρａｉｒ是空气密度ꎮ
实际上ꎬ可以对式(４)中的拉力和反转矩方程进行简化ꎬ
得:

Ｔ＝ ｃＴ ２

Ｑ＝ ｃＱ ２
(５)

其中系数 ｃＴ 和 ｃＱ 定义为正常数ꎬ它们与 Ｓ、ｒ 和 ρａｉｒ存在关

系ꎬ可以通过静态拉力(旋翼旋转切割空气ꎬ会产生垂直

于旋翼桨面的力ꎬ称为拉力或者升力)实验获得ꎮ
对于四旋翼飞行器ꎬ按照顺时针的方向给 ４个螺旋桨

定义编号为 １、２、３、４ꎮ 在机身支撑臂和机体坐标系 ｘｂ 轴
之间ꎬ旋翼有一个相关联的夹角 Θꎬ大型电动四旋翼是

“Ｘ”型结构ꎬ所以 Θ＝ ４５°ꎮ
在无风扰环境下受到的总拉力、俯仰力矩、滚转力矩

和偏航力矩为:
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式中 ｄ 为旋翼中心到机体坐标原点的距离ꎬ即轴半径ꎮ 由

式(６)给出的“Ｘ”型四旋翼飞行器的总升力与力矩和电机

转速之间的关系ꎬ由于四旋翼在风场中飞行会受到风场额

外产生的风阻力和风阻力矩ꎬ并且气动阻力和气动阻力矩

与飞行器的相对来流速度有关ꎮ 根据式(４)中后 ３ 个式

子ꎬ可得风扰力矩为

ＭＷ１ ＝Ｗｕｄ / Ｉｘ
ＭＷ２ ＝Ｗｖｄ / Ｉｙ
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由于欧拉角的速度和机体旋转速度的关系为
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则根据牛顿力学定律ꎬ角动力学模型为
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式中 ｕ１－ｕ４ 分别为:
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１
ｍ ｃＴ( ２
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２＋ ２

３＋ ２
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(１０)

式(９)和(１０)式中:Ｉｘ、Ｉｙ、Ｉｚ 分别为 ｘ、ｙ、ｚ 轴上的转动惯

量ꎻϕ、θ、ψ 分别为滚转角、俯仰角和偏航角ꎻｕ１ －ｕ４ 为垂

直、滚转、俯仰和航向通道操纵量ꎮ
结合式(７)和式(９)ꎬ可得风扰下的四旋翼飞行器角

动力学模型如下:
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２　 线性自抗扰控制器设计

从式(１１)可知四旋翼是一个多输入多输出非线性耦

合系统ꎮ 改变一个通道的状态会使得其他通道的状态也

发生变化ꎬ这种耦合对于四旋翼飞行器的姿态控制不利ꎬ
需要对其进行解耦ꎮ 将式(１１)中 ３ 个方程的第 ２ 项当作

耦合项ꎬ记为 ｆｉ( ｉ＝ ２ꎬ３ꎬ４)归到四旋翼飞行器内部扰动中ꎬ
风场带来的扰动ꎬ即式(１１)的第 ３ 项记为 ｆＷꎮ 总扰动 ｆｉ＋
ｆＷ 对四旋翼的姿态控制影响很大ꎬ所设计的控制器需要

能够对其进行抑制和补偿ꎮ 基于线性自抗扰姿态控制器

的研究目标为通过设计的控制器能够实时估计四旋翼飞

行器所受到的总扰动(四旋翼飞行器内部扰动与外部环

境扰动之和)ꎬ并进行反馈补偿以及保证系统输出在有限

时间内能够跟踪上姿态角和姿态角速度ꎮ
在设计线性自抗扰控制器之前ꎬ需要对式(１１)进行

简化改写处理ꎬ将式(１１)转换为

ϕ
􀅰􀅰＝ ｆ２(ϕꎬϕ

􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
ꎬＷ)＋ｕ２

θ
􀅰􀅰＝ ｆ３(ϕꎬϕ

􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
ꎬＷ)＋ｕ３

ψ
􀅰􀅰＝ ｆ４(ϕꎬϕ

􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
ꎬＷ)＋ｕ４

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１２)

式中:ｆｉ(ϕꎬϕ
􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
ꎬＷ)( ｉ＝ ２ꎬ３ꎬ４)包含了模型中已知

的耦合项和风扰动ꎮ
以滚 转 通 道 为 例ꎬ根 据 自 抗 扰 控 制 原 理 可 将

式(１２)中第 １ 项改成 “积分串联”型线性系统ꎬ如式

(１３)所示ꎮ

ϕ
􀅰

１ ＝ϕ２

ϕ
􀅰

２ ＝ ｆ２(ϕꎬϕ
􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
)＋ｂ２Ｕ２

ｙ＝ϕ１

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１３)

式中:ϕ１ ＝ϕꎻϕ２ ＝ϕ
􀅰
ꎮ

滚转角线性自抗扰控制器结构图如图 ２所示ꎬ其中总

扰动主要是外部风扰和内部参数不确定性ꎬ会对四旋翼的

转速造成影响ꎬ进而影响四旋翼的姿态ꎮ
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图 ２　 滚转角线性自抗扰控制器结构图

２.１　 线性扩张状态观测器

线性扩张状态观测器是线性自抗扰控制的核心部分ꎬ
作用是根据系统输入、输出实时估计系统状态及影响输出

的总扰动ꎬ估计的扰动被称为扩张的状态ꎮ 当系统输入为

滚转角时ꎬ线性扩张状态观测器既能够在有限时间内跟

踪、估计四旋翼的滚转角及其微分信号ꎬ又能够实时估计

系统受到的总扰动ꎮ 滚转角线性扩张状态观测器为

ｅϕ ＝ ｚ１ϕ－ϕ

ｚ
􀅰

１ϕ ＝ ｚ２ϕ－β１ϕｅϕ

ｚ
􀅰

２ϕ ＝ ｚ３ϕ－β２ϕｅϕ＋ｂϕｕｒｏｌｌ

ｚ
􀅰

３ϕ ＝ －β３ϕｅϕ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(１４)

式中:ϕ 为滚转角输出信号ꎻｕｒｏｌｌ是滚转通道操纵量ꎻｚ１ 是

滚转角信号 ϕ 的估计值ꎻｚ２ 是滚转角速度 ϕ
􀅰

的估计值ꎻｚ３

是总扰动 ｆｉ(ϕꎬϕ
􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
ꎬＷ)( ｉ ＝ ２ꎬ３ꎬ４)的估计值ꎮ 根

据文献[８]可知ꎬ通过调节参数 β１ϕ、β２ϕ、β３ϕꎬ使得线性扩

张状态观测器能够很好地实时跟踪姿态角和姿态角速度

以及估计出控制通道受到的总扰动 ｆｉ(ϕꎬϕ
􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
ꎬＷ)

( ｉ＝ ２ꎬ３ꎬ４)ꎮ

２.２　 线性跟踪微分器

输入的滚转角给定信号 ϕｄ 往往是不光滑的ꎬ但系统

输出的滚转角信号 ϕ 是光滑的ꎮ 当 ϕｄ 发生阶跃变化时ꎬ
这会导致输入、输出之间误差的初始值非常大ꎬ控制器的

控制量也会随之变得很大ꎬ对系统造成很大的冲击ꎬ从而

产生超调或者振荡ꎮ 通过线性微分器对输入的姿态角信

号安排过渡过程ꎬ选取出适当的参数ꎬ可以使得输出快速

且无超调ꎬ能够解决 ＰＩＤ控制算法中快速性和超调之间的

矛盾ꎬ同时也可以预防输入信号的突变ꎬ提高控制系统的

鲁棒性ꎮ 滚转角线性跟踪微分器为

{ϕ
􀅰

ｄ１ ＝ϕｄ２

ϕ
􀅰

ｄ２ ＝ －２ｒ２ϕ(ϕｄ１－ϕｄ)－２ｒϕϕｄ２

(１５)

式中:ϕｄ 是滚转角给定值ꎬϕｄ１是软化后的滚转角给定值ꎬ
ϕｄ２是 ϕｄ１的微分信号ꎬ这些信号用于后面线性状态误差反

馈控制器的设计ꎻｒϕ 是滚转通道的快速因子ꎬ用于调节安

排过渡过程的快慢ꎮ

２.３　 线性状态误差反馈控制器

式(１５)中线性跟踪微分器对滚转角给定信号 ϕｄ 做

处理得到软化后的滚转角给定信号 ϕｄ１及其微分信号

ϕｄ２ꎬ与式(１４)中线性扩张状态观测器观测到的滚转角输

出信号 ｚ１ 和姿态角速度输出信号 ｚ２ 之间不可避免地存在

误差ꎬ这些误差需要进行反馈补偿ꎬ并且线性扩张状态观

测器得到的状态量 ｚ３ 是滚转通道总扰动的估计值ꎬ需要

用这个扰动估计值对真正的总扰动 ｆｉ(ϕꎬϕ
􀅰
ꎬθꎬθ

􀅰
ꎬψꎬψ

􀅰
ꎬＷ)

􀅰０７１􀅰
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( ｉ＝ ２ꎬ３ꎬ４)进行补偿ꎬ才得到最终的滚转通道操纵量ꎮ 滚

转角线性状态误差反馈控制器为

ｅ１ϕ ＝ϕｄ１－ｚ１ϕ
ｅ２ϕ ＝ϕｄ２－ｚ２ϕ
ｕϕ ＝ ｋ１ϕｅ１ϕ＋ｋ２ϕｅ２ϕ

ｕｒｏｌｌ ＝
ｕϕ－ｚ３ϕ
ｂϕ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(１６)

式中:ｅ１ϕ、ｅ２ϕ分别是线性扩张状态观测器的滚转角和滚转

角速率的估计值与线性跟踪微分器安排过渡过程之后的

滚转角指令信号及其微分信号之间的误差ꎻｋ１ϕ、ｋ２ϕ是反馈

控制参数ꎻｕｉ( ｉ＝ϕꎬθꎬψ)是滚转角误差反馈操纵量ꎮ
俯仰通道和偏航通道设计过程与之类似ꎬ不再赘述ꎮ

２.４　 稳定性证明

利用被控对象式(１２)跟踪姿态角有界输入信号 ｖ 和线

性扩张状态观测器的输出 ｚ１ꎬｚ２ꎬｚ３[ ] ꎬ作如下的反馈控制:

ｕ＝
ｋ１(ｖ－ｚ１)＋ｋ２( ｖ

􀅰
－ｚ２)＋( ｖ

􀅰􀅰－ｚ３)
ｂ

(１７)

将式(１７)带入式(１２)ꎬ则有

ｙ
􀅰􀅰
( ｔ)＝ ｆ＋ｋ１(ｖ－ｚ１)＋ｋ２( ｖ

􀅰
－ｚ２)＋ ｖ

􀅰－ｚ３ (１８)

令 ｖ＝ ｖ１ꎬｖ
􀅰
＝ ｖ２ꎬ ｖ

􀅰􀅰 ＝ ｖ３ꎬ结合式(１３)和 ｅｉ ＝ ｖｉ －ｙｉꎬ其中

ｉ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ则有

ｅ
􀅰

１ ＝ ｖ
􀅰

１－ｙ
􀅰

１ ＝ ｖ２－ｙ２ ＝ ｅ２

ｅ
􀅰

２ ＝ ｖ
􀅰

２－ｙ
􀅰

２ ＝ ｖ３－ ｙ
􀅰􀅰＝ －ｋ１ｅ１－ｋ２ｅ２－ｋ１ε

~

１－ｋ２ε
~

２－ε
~

３

ì

î

í

ïï

ïï

(１９)

式中 ε
~

ｉ ＝ ｙｉ－ｚｉ( ｉ＝ １ꎬ２ꎬ３)ꎬ是线性扩张状态观测器的估计

误差ꎮ
将式(１９)写成状态矩阵形式ꎬ则有

ｅ
􀅰
＝Ａｅｅ＋Ａ ε

~ ε
~

(２０)
式中:

ε
~
＝

ε
~

１

ε
~

２

ε
~

３

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

ꎻＡｅ ＝
０
－ｋ１

１
－ｋ２

é

ë
êê

ù

û
úú ꎻＡ ε

~ ＝
０ ０ ０
－ｋ１ －ｋ２ １

é

ë
êê

ù

û
úú ꎮ

定理 １ꎬ假设扩张状态观测器的估计误差ｌｉｍ
ｔ→∞

ε
~

２ ＝ ０ꎬ

则存在控制器参数 ｋ１>０ꎬｋ２>０ꎬ使得闭环系统式(２０)的跟

踪误差趋于 ０ꎮ
证明定理 １:对式(２０)求解方程ꎬ可得

ｅ( ｔ) ＝ ｅＡｅｔｅ(０) ＋ ∫ｔ
０
ｅＡｅ( ｔ－τ)Ａ ε

~ ε
~
ｄτ (２１)

已知矩阵 Ａｅꎬ可以选择合适的参数使得它有两个不

同的特征值 λ１、λ２ꎬ对矩阵 Ａｅ 进行对角化处理ꎬ则有

Ａｅ ＝ ｐｄｉａｇ －λ１ꎬ－λ２{ } ｐ－１ (２２)
对于任意 ｔ>０ꎬ则有

ｅＡｅｔ ２≤ ｐ ２ ｐ－１ ２ｅ
－λ１ｔ (２３)

式中 ｐ 由 Ａｅ 的特征值决定ꎬ当特征值决定好了之后ꎬ ｐ ２

ｐ－１ ２ 在这里就是个常数ꎬ用 Ｃ 来表示ꎮ 当 ｔ→∞ꎬｅ－λ１ｔ→
０ꎬ则 ｅＡｅｔ ２→０ꎮ

由于线性扩张状态观测器估计误差 ｌｉｍ
ｔ→∞

ε
~

２ ＝ ０ꎬ那么

ε
~

２ 有上边界ꎬ用 Ｕ 来表示ꎬ且对任意正数的 ａ>０ꎬ存在

时间 ｔａꎬ当 ｔ>ｔａ 时 ε
~

２<ａꎮ 利用式(２３)ꎬ则有

∫ｔ
０
ｅＡｅ( ｔ－τ)Ａ ε~ ε

~ｄτ
２
＝ ∫ｔ ｄ

０
ｅＡｅ( ｔ－τ)Ａ ε~ ε

~ｄτ
２
＋

∫ｔ
ｔｄ
ｅＡｅ( ｔ－τ)Ａ ε~ ε

~ｄτ
２
≤ Ｃ Ａ ε~ ２Ｕ∫ｔｄ

０
ｅλ１τｄτｅ －λ１ｔ ＋

Ｃ Ａ ε~ ２ｅ
－λ１ｔａ ｅ

λ１( ｔ－ｔｄ)

λ１
≤ Ｃ Ａ ε~ ２Ｕ∫ｔｄ

０
ｅλ１τｄτｅ －λ１ｔ ＋

Ｃ Ａ ε~ ２
ａ
λ１

(２４)

式(２４)右侧第一项ꎬ当 ｔ→∞时ꎬ其极限为 ０ꎬ第二项由于 ａ
的任意性ꎬ所以

ｌｉｍ
ｔ→∞ ∫

ｔ

０
ｅＡｅ( ｔ－τ)Ａ ε~ ε

~
ｄτ

２
＝ ０ (２５)

由ｌｉｍ
ｔ→∞

ｅＡｅｔ ２ ＝ ０和式(２５)ꎬ可知

ｌｉｍ
ｔ→∞

ｅ( ｔ) ２ ＝ ０ (２６)

因此证得线性自抗扰控制器能够使得闭环系统

式(２０)的跟踪误差趋于 ０ꎮ

３　 姿态控制仿真验证

为了验证线性自抗扰控制器抑制扰动的能力ꎬ在
Ｍａｔｌａｂ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境下进行验证ꎮ 通过物理测量ꎬ四旋翼

飞行器参数见表 １ꎬ线性自抗扰姿态回路控制参数见表 ２ꎮ

表 １　 四旋翼飞行器结构参数

参数 数值

四旋翼飞行器质量 ｍ / ｋｇ ２６０

轴半径 ｄ / ｍ １.５７

重力加速度 ｇ / (ｍ / ｓ２) ９.８１

旋翼半径 ｒ / ｍ ０.８

ｘ 轴转动惯量 Ｉｘ / (ｋｇ􀅰ｍ２) ２.０

ｙ 轴转动惯量 Ｉｙ / (ｋｇ􀅰ｍ２) ２.０

ｚ 轴转动惯量 Ｉｚ / (ｋｇ􀅰ｍ２) ０.５

表 ２　 线性自抗扰控制器控制参数

通道 俯仰 滚转 航向

ＬＴＤ ｒθ ＝ ４ ｒϕ ＝ ４ ｒψ ＝ ４

ＬＥＳＯ
β１θ ＝ １００ꎬβ２θ ＝ ５００ꎬ
β３θ ＝ １ ０００ꎬｂθ ＝ ８４０

β１ϕ ＝ １００ꎬβ２ϕ ＝ ５００ꎬ
β３ϕ ＝ １ ０００ꎬｂϕ ＝ ９００

β１ψ ＝ １００ꎬβ２ψ ＝ ５００ꎬ
β３ψ ＝ １ ０００ꎬｂψ ＝ ２００

ＬＳＥＦ ｋ１θ ＝ ５ꎬｋ２θ ＝ １３ ｋ１ϕ ＝ ５ꎬｋ２ϕ ＝ １５ ｋ１ψ ＝ １０ꎬｋ２ψ ＝ ４５

　 　 首先验证姿态控制器在系统参数不确定时的控制效

果ꎬ仿真条件设置为:四旋翼在空中 ５ｍ处悬停ꎬ系统初始

３个姿态角都为 ０°ꎬ指令信号为 １°ꎬ将飞行器质量增加

１５％ꎬ转动惯量 Ｉｘ、Ｉｙ 减少 １０％ꎬＩｚ 增加 １０％ꎬ使一号旋翼

的拉力系数减少 １０％ꎬ在此情况下得到在参数不确定性

时的滚转角、俯仰角和偏航角响应曲线图如图 ３所示ꎮ 从

图中可知ꎬ滚转角、俯仰角在初始阶段经过 ５~ １０ ｓ 的短暂

调整就能进入稳定状态ꎬ系统响应的超调很小ꎬ跟踪误差

􀅰１７１􀅰
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趋近于 ０ꎻ偏航角受到的影响相比于滚转角和俯仰角ꎬ能
以更快的速度有效跟踪指令信号并达到稳定状态ꎬ超调很

小ꎬ几乎可以忽略不计ꎮ 线性自抗扰控制器具有良好的抑

制参数不确定性的能力ꎮ
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图 ３　 参数不确定性时的姿态角响应图

然后验证在紊流风扰的情况下线性自抗扰对风扰的

抑制作用ꎬ并与 ＰＩＤ控制进行对比ꎮ 图 ４和图 ５分别为悬

停状态时姿态角采用 ＬＡＤＲＣ 和 ＰＩＤ 控制时受到紊流风

扰影响时的姿态角曲线图ꎮ 由于四旋翼对称的结构ꎬ故不

考虑紊流风方向ꎬ取紊流风向为正风向ꎬ紊流风速 ＶＷ 大

小为 １ｍ / ｓ和 ０.５ｍ / ｓꎬ将其按照体轴系进行分解可得 ｕ、
ｖ、ｗ ３个方向上的紊流风分量 Ｖｕ、Ｖｖ、Ｖｗꎮ 由图可知ꎬ风扰

主要影响滚转角和俯仰角ꎮ 由于线性自抗扰出色的抗干

扰性能ꎬ使得在悬停状态下滚转角和俯仰角波动在±０.２°
以内ꎬ偏航角的波动几乎为 ０ꎬ可忽略不计ꎬ比 ＰＩＤ 抑制紊

流的能力更强ꎮ 因此ꎬ在紊流风扰下ꎬ所设计的控制器具

有更好的抗干扰性和稳定性ꎮ
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图 ４　 紊流下 ＬＡＤＲＣ 姿态角曲线图
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图 ５　 紊流下 ＰＩＤ 姿态角曲线图

４　 结语

仿真验证结果表明ꎬ所建立的风扰下 ２６０ ｋｇ电动四旋

翼无人机动力学模型能够较为准确地反映其强耦合性ꎬ易
受到参数不确定性和紊流风扰的影响ꎮ 所设计的线性自

抗扰姿态控制器对参数不确定性和紊流风扰表现出良好

的抑制作用ꎮ
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