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摘　 要:姿态控制作为四旋翼飞行器飞行控制系统的核心ꎬ必须具备一定的综合抗干扰能力ꎮ
针对四旋翼无人机的姿态解耦性、抗干扰性、鲁棒性等问题ꎬ提出一种基于模糊自抗扰的姿态

控制策略ꎮ 该策略通过设计跟踪微分器、扩张状态观测器和非线性误差反馈控制律ꎬ对系统中

的外部扰动和内部扰动进行动态补偿ꎬ同时在非线性误差反馈模块的基础上融合了模糊逻辑

控制策略ꎮ 从而降低了参数整定的难度ꎮ 在 ＭＡＴＬＡＢ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 仿真环境下搭建无人机姿态仿

真模型ꎬ并与传统 ＰＩＤ 姿态控制进行仿真分析ꎮ 仿真结果表明ꎬ所设计的姿态控制器对非线性

系统强耦合系统具有良好的解耦效果、抗干扰能力和鲁棒性能ꎮ
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０　 引言

四旋翼飞行器是一种应用广泛的多旋翼飞行器ꎬ其飞

行控制器是典型的强耦合性非线性欠驱动系统ꎬ具有 ４ 个

控制输入和 ６ 个自由度的输出ꎮ 同时四旋翼具有模型参

数摄动、外界扰动不确定等特点ꎬ但因其高机动性ꎬ具备垂

直起飞、着陆和悬停能力以及在传统无人机无效地区的易

操作性而引起了广泛的关注与研究ꎮ 四旋翼无人机在民

用方面有着广阔的应用前景ꎬ如制图、航空摄影、电力线

检、交通监控、作物监控和喷洒、边境巡逻、自然灾害的火

灾探测与控制和搜救行动等[１－２] ꎮ
四旋翼飞行器飞行控制系统的设计是完成上述任务

的基础ꎬ而姿态控制又是飞行控制系统的核心ꎮ 目前针对

四旋翼姿态控制的方法主要有 ＰＩＤ 控制[３－４] 、 ＬＱＲ 控

制[５－６] 、滑模控制[７] 、反步法控制[８]和自适应控制[９]等ꎮ

在现实中ꎬ由于 ＰＩＤ 控制算法对被控对象不要求具体

模型、参数容易调试ꎬ但是 ＰＩＤ 控制器信号处理过于简单ꎬ
不易满足高性能要求ꎮ ＬＱＲ 控制可以得到四旋翼系统模

型的最优线性状态反馈并构成闭环最优控制ꎬ但其控制效

果受到模型精确度的影响较大ꎮ 滑膜控制可以较好地解

决系统的不确定性并对外部干扰具有较强的鲁棒性ꎬ但当

状态轨迹到达滑动模态面后ꎬ会在平衡点附近产生抖振现

象ꎬ缺乏一定的稳定性ꎮ 反步法控制是一种递归算法ꎬ可
将控制器分解为多个系统并逐步稳定每个子系统ꎮ 虽然

反步法具有收敛速度快、抗干扰性较强的特点ꎬ但该算法

鲁棒性较差ꎬ需要融合其他方法进行补偿ꎮ 自适应控制算

法旨在适应系统中的参数变化并对其做出补偿ꎬ但是在使

用标准自适应控制器时ꎬ调节速度过快会导致高增益的反

馈ꎬ而调节速度过慢会加长过渡过程和减缓收敛过程ꎮ
上述方法的控制性能在很大程度上依赖于飞行动力

学模型的精度以及相关参数的测量ꎮ 然而ꎬ无人机系统始
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终存在内部不确定性(参数不确定性和未建模的动力学

部分)和外部不确定性(未知干扰)ꎮ 因此ꎬ数学模型的仿

真与实际飞行之间的误差总是不可避免的ꎬ同时上述方法

也难以满足轨迹控制的精度要求ꎮ 由韩京清先生首先提

出的自抗扰控制器[１ ０－１１] ꎬ完美地继承了 ＰＩＤ 控制不要求

被控对象精确模型的优点ꎬ同时解决了 ＰＩＤ 控制不易满

足高性能要求的问题ꎮ
本文考虑四旋翼飞行器在飞行时存在参数不确定性

和外界扰动的问题ꎬ针对 Ｘ 型四旋翼提出一种基于非线

性模糊自抗扰的姿态控制策略ꎮ

１　 四旋翼飞行器数学姿态模型

１.１　 四旋翼姿态控制

四旋翼的飞行控制多采用内外环控制策略ꎬ外环控制

器是位置控制ꎬ位置控制输入的是期望位置信息ꎬ并解算

出期望的水平姿态角 θｄ 和 φｄꎮ 而本文研究的姿态控制

是飞行控制系统中的内环控制ꎬ通过接收外环控制输出的

指令和偏航姿态角 ψｄ 作为姿态控制器的输入ꎬ并解算出

期望力矩 τｄꎬ最终通过无人机的控制分配器和电机控制

器来达到控制无人机姿态的目的ꎮ 具体的姿态控制模型

如图 １ 所示ꎮ
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图 １　 四旋翼姿态控制物理模型

１.２　 四旋翼的数学姿态模型

由于四旋翼飞行器的非线性特性ꎬ不可能建立其精确

模型[１２] ꎬ本节基于假设建立 Ｘ 型四旋翼飞行器姿态数学

模型ꎮ 在建立模型过程中提出如下假设: １)四旋翼是刚

体ꎻ２)四旋翼质量和转动惯量不变ꎻ３)四旋翼几何中心与

质心一致ꎮ
根据右手定则分别建立地面惯性坐标系 Ｅ ＝ {Ｏｅꎬｘｅꎬ

ｙｅꎬ ｚｅ}和机体坐标系 Ｂ ＝ {Ｏｂꎬｘｂꎬｙｂꎬｚｂ}ꎬ两者之间的关系

如图 ２ 所示ꎮ 机体姿态欧拉角 Θ＝ [ϕꎬθꎬψ]ꎬ其中 ϕ 为滚

转角ꎬθ 为俯仰角ꎬψ 为偏航角ꎮ
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图 ２　 Ｘ 型四旋翼飞行器结构示意和坐标定义图

根据图 ２ 所示的四旋翼飞行器结构以及定义的机体

坐标系ꎬ建立四旋翼的姿态学模型如式(１)所示ꎮ

ｚ


＝ｇ－
Ｕ１

ｍ ｃｏｓφｃｏｓθ

φ


＝
Ｊｙ－Ｊｚ
Ｊｘ

θ

ψ

＋
Ｕ２

Ｊｘ
＋ Ｊ
Ｊｘ

θ


θ


＝
Ｊｘ－Ｊｚ
Ｊｙ

φ

ψ

＋
Ｕ３

Ｊｙ
＋ Ｊ
Ｊｙ

φ


ψ


＝
Ｊｘ－Ｊｙ
Ｊｚ

θ

ϕ

＋
Ｕ４

Ｊｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ïï

(１)

式中:Ｕ１代表垂直运动控制量ꎻＵ２代表滚转运动控制量ꎻ
Ｕ３代表俯仰运动控制量ꎻＵ４代表偏航运动控制量ꎻＪｉ( ｉ＝ ｘꎬ
ｙꎬｚ)代表机体绕各自坐标轴的转动惯量ꎻＪ 代表电机转动

惯量ꎮ

其中:
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式中:ｄ 表示四旋翼机体中心到电机的距离ꎻｃＴ表示螺旋

桨拉力系数ꎻｃＭ表示螺旋桨转矩系数ꎻϖ ｉ( ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４)表
示电机转速ꎮ

２　 模糊自抗扰姿态控制器

２.１　 模糊自抗扰控制原理

无人机系统始终存在内部不确定性ꎬ如部分内部参数

不能确定和未建模的动力学部分等ꎬ同时无人机在飞行中

也容易受到外界未知因素的干扰ꎬ如干扰风、大气压、温度

等ꎮ 自抗扰控制器区别于其他控制器的优点就是不依赖

于被控对象精确的数学模型ꎬ可以对系统模型的内外扰动

进行实时估计并补偿ꎬ因此在控制对象遇到不确定性扰动

或者参数发生变化时也能得到良好的控制效果ꎬ具有很强

的鲁棒性[１３－１４] ꎮ 模糊自抗扰控制( ｆｕｚｚｙ ａｃｔｉｖｅ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌꎬ ＦＡＤＲＣ)由 ４ 部分组成ꎬ分别是跟踪微分

器(ｔｒａｃｋｉｎｇ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒꎬ ＴＤ)、扩张状态观测器(ｅｘｔｅｎｄｅｄ
ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒꎬ ＥＳＯ)、非线性误差反馈控制律( ｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｓｔａｔｅ ｅｒｒｏｒ ｆｅｅｄｂａｃｋꎬＮＬＳＥＦ)和模糊逻辑控制( ｆｕｚｚｙ ｌｏｇｉｃ
ｃｏｎｔｒｏｌꎬ ＦＬＣ)ꎬ其结构如图 ３ 所示ꎮ
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图 ３　 二阶模糊自抗扰控制器框图

下面以二阶 ＦＡＤＲＣ 为例介绍这几部分ꎮ
１)跟踪微分器 ＴＤ
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电气与自动化 时来富ꎬ等四旋翼飞行器的模糊自抗扰姿态控制

跟踪微分器为系统输入安排过渡过程ꎬ 可以平滑地

输入信号的突变部分并提取输入信号的微分信号ꎬ同时具

备滤波的作用ꎮ ＴＤ 离散化表达式为

ｖ１(ｋ＋１)＝ ｖ１(ｋ)＋Ｔ ｖ２(ｋ)
ｖ２(ｋ＋１)＝ ｖ２(ｋ)＋Ｔｆｈ
ｆｈ ＝ ｆｈａｎ(ｖ１(ｋ)－ｖｄ(ｋ)ꎬｖ２(ｋ)ꎬｒꎬｈ)

{ (３)

式中:ｖ１为跟踪输入信号ꎻｖ２、ｆｈ 分别是ｖ１的一、二阶导数ꎻＴ
为离散采样时间ꎻｆｈａｎ(ｘ１ꎬｘ２ꎬｒꎬｈ)为最速跟踪函数ꎬ其表达

式为

ｄ＝ ｒｈ
ｄ０ ＝ｄｈ
ｙ＝ ｘ１＋ｈｘ２

ａ０ ＝(ｄ２＋８ｒ ｙ )
１
２

ａ＝
ｘ２＋

ａ０－ｄ
２ ｓｉｇｎ(ｙ)ꎬ ｙ >ｄ０

ｘ２＋
ｙ
ｈ ꎬ ｙ ≤ｄ０

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

ｆｈａｎ(ｘ１ꎬｘ２ꎬｒꎬｈ)＝ －
ｒａ
ｄ ꎬａ≤ｄ

ｒｓｉｇｎ(ａ)ꎬａ>ｄ
{

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(４)

式中:ｒ 为决定跟踪快慢的速度因子ꎻｈ 为滤波因子ꎮ
２)扩张状态观测器 ＥＳＯ
扩张状态观测器作为整个非线性自抗扰控制系统的

核心ꎬ用来反映模型未知部分和外部不确定性扰动综合对

被控对象的影响ꎮ ＥＳＯ 通过设计一个状态量来实时估计

由系统内部不确定性和外部扰动共同构成的总扰动ꎬ并在

后续控制中给予动态补偿ꎬ从而将被控对象变为普通的积

分串联型控制对象ꎮ ＥＳＯ 的输入信号为被控对象的输入

ｕ 和输出 ｙꎬ输出信号 ｚ１、ｚ２、ｚ３ 分别代表 ＥＳＯ 对系统内部

状态和系统所受“总和扰动”的估计值ꎬ其中ｚ３表示观测器

扩张出来的状态ꎬ表示对“总和扰动”的估计ꎮ ＥＳＯ 的离

散化表达式如式(５)所示ꎮ
ｅ(ｋ)＝ ｚ１(ｋ)－ｙ(ｋ)
ｚ１(ｋ＋１)＝ ｚ１(ｋ)＋Ｔ( ｚ２(ｋ)－β０１ｅ)
ｚ２(ｋ＋１)＝ ｚ２(ｋ)＋Ｔ( ｚ３(ｋ)－β０２ ｆａｌ(ｅꎬα１ꎬδ)＋ｂｕ)
ｚ３(ｋ＋１)＝ ｚ３(ｋ)＋Ｔ(－β０３ ｆａｌ(ｅꎬα２ꎬδ))

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(５)

式中:β０１、 β０２、 β０３是误差反馈增益ꎬ主要影响 ＥＳＯ 的收敛

速度ꎻα１、α２是 ｆａｌ函数非线性部分的幂次ꎬ一般取α１ ＝ ０.５ꎬ
α２ ＝ ０.２５ꎻδ 为 ｆａｌ线性部分的区间宽度ꎻｂ 为控制通道增益ꎬ
决定总扰动估计值得变化范围ꎮ ｆａｌ是一种传统非线性函

数ꎬ其表达式如式(６)所示ꎮ

ｆａｌ(ｘꎬαꎬδ)＝
ｘ

δ１－αꎬ ｘ <δ

ｘ αｓｉｇｎ(ｘ)ꎬ ｘ ≥δ
{ (６)

３)非线性误差反馈控制律 ＮＬＳＥＦ
自抗扰控制器中的非线性误差反馈律模块作为一个

独立于控制对象的非线性控制器ꎬ根据跟踪微分器产生的

输出跟踪信号及其微分信号与扩张状态观测器观测到的

状态变量估计之间的误差ꎬ进而控制系统并对系统总和扰

动进行动态补偿ꎮ ＮＬＳＥＦ 离散化表达式为

ｅ１(ｋ)＝ ｖ１(ｋ)－ｚ１(ｋ)
ｅ２(ｋ)＝ ｖ２(ｋ)－ｚ２(ｋ)
ｕ０ ＝β１ ｆａｌ(ｅ１(ｋ)ꎬα３ꎬδ０)＋β２ ｆａｌ(ｅ２(ｋ)ꎬα４ꎬδ０)

ｕ＝ｕ０(ｋ)－
ｚ３(ｋ)
ｂ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

(７)

式中: β１、 β２分别是非线性反馈比例因子和微分增益ꎻ ｆａｌ函
数为非线性函数ꎬα３、α４、δ０的意义参见式(５)中的α１、α２、δ０ꎮ

４)模糊逻辑控制 ＦＬＣ
根据对自抗扰控制原理的分析ꎬ发现在设计控制器的

过程中需要手动调整的参数较多ꎮ 为了降低参数整定的

难度ꎬ在非线性误差反馈部分融合模糊逻辑控制策略ꎬ从
而达到系统自动调整非线性反馈比例因子β１和微分增益

β２的目的ꎮ 在控制器中ꎬ以误差信号ｅ１和其微分信号ｅ２为
输入ꎬ利用模糊控制规则对β１和β２进行实时修正ꎬ以满足

不同时间的要求ꎮ 在控制器中ꎬ模糊变量的输入为ｅ１ 和
ｅ２ꎬ输出为 β１和β２ꎬ同时定义 ５ 种语言集{ＮＢꎬＮＳꎬＺＯꎬＰＳꎬ
ＰＢ}来对输入和输出量进行模糊化处理ꎬ接着建立模糊规

则ꎮ 根据制定的模糊规则求解模糊关系和进行模糊推理ꎬ
最后对控制量进行反模糊化处理ꎮ

２.２　 模糊自抗扰姿态控制器设计

根据式(１)ꎬ发现滚转、俯仰和偏航 ３ 个通道之间相

互耦合ꎬ这是姿态控制器设计的最大难点ꎬ而自抗扰控制

可以很好地解决这个问题ꎮ 将不同通道之间的相互影响

当作系统的内部扰动ꎬ同环境引起的外部扰动综合在一起

作为系统的总扰动ꎬ然后各通道分别对总扰动进行实时估

计并做出补偿ꎬ从而实现解耦控制ꎮ 每个通道由原来的非

线性、不确定对象变为 “积分串联” 型线性系统ꎮ 整个系

统的结构如图 ４ 所示ꎮ
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图 ４　 四旋翼模糊自抗扰姿态控制器框图

通过以上分析ꎬ将式(１)改写为非线性自抗扰控制理

论相对应的形式ꎬ如式(８)所示ꎮ

ｚ


＝ ｆ１( ｚꎬ ｚ

)＋ω１＋ｂ１Ｕ１

φ


＝ ｆ２(ϕꎬϕ

ꎬθꎬθ


ꎬψꎬψ


)＋ω２＋ｂ２Ｕ２

θ


＝ ｆ３(ϕꎬϕ

ꎬθꎬθ


ꎬψꎬψ


)＋ω３＋ｂ３Ｕ３

ψ


＝ ｆ４(ϕꎬϕ

ꎬθꎬθ


ꎬψꎬψ


)＋ω４＋ｂ４Ｕ４

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(８)

式中:ｆｉ( ｉ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４)为系统内部扰动ꎻωｉ( ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４)为

各通道的外部扰动ꎻｂ１≈
１
ｍ

ꎻｂ２ ＝
１
Ｊｘ

ꎻｂ３ ＝
１
Ｊｙ

ꎻｂ４ ＝
１
Ｊｚ

ꎮ

９５１



电气与自动化 时来富ꎬ等四旋翼飞行器的模糊自抗扰姿态控制

　 　 从式(８)可以知道ꎬ被控对象均是二阶非线性不确定

的ꎬ以滚转通道 ϕ 为例ꎬ设计二阶模糊自抗扰姿态控制器

对其进行控制ꎮ
首先设计系统的跟踪微分器 ＴＤꎬ向系统输入滚转角

的期望值ϕｄꎬ经过 ＴＤ 提取其跟踪信号ϕ１和微分信号ϕ２ꎬ
ＴＤ 的表达式如式(９)所示ꎮ

ϕ１(ｋ＋１)＝ ϕ１(ｋ)＋Ｔ ϕ２(ｋ)
ϕ２(ｋ＋１)＝ ϕ２(ｋ)＋Ｔｆｈ
ｆｈ ＝ ｆｈａｎ(ϕ１(ｋ)－ϕｄ(ｋ)ꎬϕ２(ｋ)ꎬｒꎬｈ)

{ (９)

其次设计系统的扩张状态观测器ꎮ 先计算滚转角的

期望值与实际值的误差ｅϕꎬ然后设计状态量ｚϕ１观测滚转角

的误差ꎮ ｚϕ２观测误差的微分信号和设计扩张出来的状态

量ｚϕ３观测系统的总扰动ꎮ ＥＳＯ 的表达式如式(１０)所示ꎮ
ｅϕ(ｋ)＝ ｚϕ１(ｋ)－ｙϕ(ｋ)
ｚϕ１(ｋ＋１)＝ ｚϕ１(ｋ)＋Ｔ( ｚϕ２(ｋ)－βϕ０１ｅϕ(ｋ))
ｚϕ２(ｋ＋１)＝ ｚϕ２(ｋ)＋Ｔ[ ｚϕ３(ｋ)－βϕ０２ ｆａｌ(ｅϕ(ｋ)ꎬα１ꎬδ)＋ｂｕ]
ｚϕ３(ｋ＋１)＝ ｚϕ３(ｋ)－Ｔ βϕ０３ ｆａｌ(ｅϕ(ｋ)ꎬα２ꎬσ)

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１０)
最后设计系统的非线性误差反馈控制律ꎬ根据 ＴＤ 得到

的期望信号及其微分信号与状态观测器观测到的输出和输

出微分误差ꎬ从而对系统进行控制和扰动补偿ꎬ 并在此基础

上融合模糊策略控制ꎮ ＮＬＳＥＦ 的表达式如式(１１)所示ꎮ
ｅϕ１(ｋ)＝ ϕ１(ｋ)－ｚϕ１(ｋ)

ｅϕ２(ｋ)＝ ϕ２(ｋ)－ｚϕ２(ｋ)

ｕϕ０(ｋ)＝ ｋ１ ｆａｌ(ｅϕ１ꎬα３ꎬδ０)＋ｋ２ ｆａｌ(ｅϕ２ꎬα４ꎬδ０)

ｕϕ(ｋ)＝ ｕϕ０(ｋ)－
ｚϕ３(ｋ)

ｂ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(１１)

根据文献[１５]的参数整定规则ꎬ分别建立针对ｅ１和ｅ２
的参数整定模糊控制表ꎬβ１和β２调整控制表分别如表 １ 和

表 ２ 所示ꎮ

表 １　 β１的调整规则表

ｅ１
ｅ２

ＮＢ ＮＳ ＺＯ ＰＳ ＰＢ

ＮＢ ＰＢ ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＺＯ

ＮＳ ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＺＯ ＮＳ

ＺＯ ＰＳ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＳ

ＰＳ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＳ ＮＳ

ＰＢ ＺＯ ＮＳ ＮＳ ＮＳ ＮＢ

表 ２　 β２的调整规则表

ｅ１
ｅ２

ＮＢ ＮＳ ＺＯ ＰＳ ＰＢ

ＮＢ ＰＳ ＮＢ ＮＢ ＮＢ ＰＳ

ＮＳ ＺＯ ＮＳ ＮＳ ＮＳ ＺＯ

ＺＯ ＰＳ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＳ

ＰＳ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＳ ＮＳ

ＰＢ ＰＢ ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＰＢ

　 　 假设 ｅ１、 ｅ２ 和 β１、 β２ 均服从正态分布函数ꎬ 采用

Ｍａｍｄａｎｉ 模糊处理方式和加权平均的去模糊化处理ꎬ得到

每个模糊子集的隶属度函数ꎮ 根据每个模糊子集的隶属

度和参数模糊控制模型ꎬ利用模糊推理ꎬ设计β１和β２的模

糊矩阵表ꎬ找到修正后的参数并将其带入式(１２)中ꎬ即可

得到它们的值ꎬ将修正后的参数值带入 ＮＬＳＥＦ 模块中ꎬ得
到滚转通道的模糊自抗扰姿态控制器ꎮ

β１ ＝β１


＋{ｅ１ꎬｅ２}

β２ ＝β２


＋{ｅ１ꎬｅ２}

{ (１２)

以上是滚转通道的设计过程ꎬ俯仰通道、偏航通道与

高度通道控制器设计过程与上述相似ꎬ这里不再赘述ꎮ

３　 仿真试验与结果分析

３.１　 非线性自抗扰算法验证实验

为了验证本文所设计飞行姿态控制器的性能ꎬ在
ＭＡＴＬＡＢ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 中按图 ３ 搭建仿真系统ꎬ 四旋翼飞行

器模型参数如表 ３ 所示ꎬ自抗扰控制器参数如表 ４ 所示ꎮ

表 ３　 四旋翼飞行器模型参数

参数 物理意义 数值

Ｊ / (ｋｇｍ２) 电机转动惯量 １.２８７×１０－４

Ｊｘ / (ｋｇｍ２) ｘ 轴转动惯量 ０.０２１ １

Ｊｙ / (ｋｇｍ２) ｙ 轴转动惯量 ０.０２１ ９

Ｊｚ / (ｋｇｍ２) ｚ 轴转动惯量 ０.０３６ ６

ｄ / ｍ 机体中心到电机的距离 ０.２２５

ｃＴ 螺旋桨拉力系数 １.１０５×１０－５

ｃＭ 螺旋桨转矩系数 １.７７９×１０－７

ｍ / ｋｇ 四旋翼质量 １.４

ｇ / (ｍｓ－２) 重力加速度 ９.８

表 ４　 ＦＡＲＤＣ 仿真参数

名称 参数符号 滚转通道 俯仰通道 偏航童道 高度通道

ＴＤ
ｒ ２０ ２０ ２０ ２０

ｈ ０.０１ ０.０１ ０.０１ ０.０１

ＥＳＯ

β０１ １００ ２００ ２００ １５０

β０２ ２００ ０００ ２００ ０００ ２００ ０００ １５０ ０００

β０３ ６００ ６００ ５５０ ５５０

α１ ０.５ ０.５ ０.５ ０.５

α２ ０.２５ ０.２５ ０.２５ ０.２５

δ ０.０４ ０.０４ ０.０４ ０.０４

ＮＬＳＥＦ

ｂ ０.２０ ０.１９ ０.１９ ０.２０

α３ ０.５ ０.５ ０.５ ０.５

α４ １.５ １.５ １.５ １.５

δ０ ０.９０ ０.９５ ０.９５ １.００

３.２　 姿态解耦实验

根据前文所设计的 ＦＡＤＲＣ 姿态控制器ꎬ同时设计传
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电气与自动化 时来富ꎬ等四旋翼飞行器的模糊自抗扰姿态控制

统的 ＰＩＤ 控制器ꎬ在 ＭＡＴＬＡＢ 环境下ꎬ将两者应用于同一

四旋翼模型进行仿真ꎮ 两种算法的解耦性能、仿真结果如

图 ５ 和图 ６ 所示ꎮ
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图 ５　 ＦＡＤＲＣ 姿态解耦控制跟踪响应曲线
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图 ６　 ＰＩＤ 姿态解耦控制跟踪响应曲线

图 ５ 为 ＦＡＤＲＣ 姿态控制器作用下的响应曲线ꎬ其中

θｄ、ϕｄ、ψｄ分别表示俯仰通道、滚转通道和偏航通道输入姿

态角的期望值ꎻθ、ϕ、ψ 分别代表 ３ 个相应通道的输出值ꎮ
从图中可以看出ꎬＦＡＤＲＣ 姿态控制器可以很好地跟踪输

入的期望值ꎬ并且在跟踪过程中 ３ 个姿态角中任意一个姿

态角发生变化都不会对其他两个姿态角产生影响ꎮ 图 ６
为 ＰＩＤ 姿态控制器作用下的响应曲线ꎬ根据图 ６ꎬＰＩＤ 控制

器同样可以很好地跟踪输入的期望值ꎬ但是 ３ 个姿态角中

任意一个姿态角发生变化都会影响其他两个姿态角的稳

定性ꎮ 根据两者的对比结果ꎬ不难发现本文所设计的

ＦＡＤＲＣ 姿态控制器可以有效地解决四旋翼飞行器各姿态

通道之间的强耦合性问题ꎮ

３.３　 抗干扰性和鲁棒性实验

以滚转通道 ϕ 为例ꎬ在没有干扰风的情况下ꎬ本文所

设计的 ＦＡＤＲＣ 姿态控制器和传统 ＰＩＤ 姿态控制器的仿

真结果如图 ７ 所示ꎮ
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图 ７　 无干扰风下滚转角响应曲线

从图 ７ 可以看出ꎬ在没有干扰风的情况下ꎬ传统 ＰＩＤ
控制器在 ０.９ ｓ 收敛至稳态值ꎬ而 ＦＡＤＲＣ 控制器在 １ ｓ 达

到稳态值ꎬ并且两者在达到稳态之后都能平稳地跟踪

目标ꎮ
为了研究控制器的抗干扰性和鲁棒性ꎬ假设无人机在

飞行过程中受到不同的干扰风影响ꎬ使得四旋翼飞行器姿

态角产生较大的角度偏差ꎮ 根据文献[１６]ꎬ在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ
中建立 ４ 种干扰风的数学模型ꎬ包括基本风、阵风、渐变风

和随机风ꎬ并将这 ４ 种模拟干扰风分别添加到系统模型

中ꎮ 同时ꎬ具有各种干扰风的系统输出特性如图 ８ －
图 １１ 所示ꎮ
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图 ８　 基本风干扰下滚转角响应曲线
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图 ９　 阵风干扰下滚转角响应曲线
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图 １０　 渐变风干扰下滚转角响应曲线

仿真结果表明ꎬ在向系统中加入基本风、阵风、渐变风

和随机风时ꎬ本文设计的 ＦＡＤＲＣ 控制器所控制的滚转角

基本没有变化ꎬ而 ＰＩＤ 所控制的滚转角会受到较大的影

响ꎬ尤其是在加入随机风时ꎬ影响更为剧烈ꎮ
以上结果表明ꎬ本文设计的 ＦＡＤＲＣ 控制器比传统

ＰＩＤ 控制器具有更好的解耦性、抗干扰性和鲁棒性ꎮ

１６１



电气与自动化 时来富ꎬ等四旋翼飞行器的模糊自抗扰姿态控制
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图 １１　 随机风干扰下滚转角响应曲线

４　 结语

本文研究了基于 ＦＡＤＲＣ 控制器的四旋翼姿态控制

系统ꎮ 根据无人机姿态动力学数学模型ꎬ设计了一种二阶

ＦＡＤＲＣ 姿态控制器ꎮ 在验证控制器抗干扰性和鲁棒性的

实验过程中ꎬ引入了 ４ 种干扰风:基本风、阵风、渐变风和

随机风ꎮ 从仿真结果和与传统 ＰＩＤ 控制器的比较中可以

发现ꎬＦＡＤＲＣ 控制器可以很好地解决四旋翼飞行器各通

道之间的强耦合性问题ꎬ同时能够较好地抑制飞行系统中

不确定干扰的影响ꎬ具有很好的抗干扰性和鲁棒性ꎮ
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