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1、带有未知扰动的不确定时变系统 

utbtwxxxfx nn )())(,,,,( )1()( += −                                        （4.24） 

其中， bwf ,, 均为不确定函数，但 21 )(0 btbb <<< 。若取 )(tb 变化范围内的某一中间

值 0b ，那么上式可以改写成： 

ububtbtwxxxfx nn
00

)1()( ))(())(,,,,( +−+= −                              （4.25） 

这里可把 ubtb ))(( 0− 当作新的“扰动”项。实际上，扩张状态观测器的输出 )(1 tzn+ ，

当 ubtb 0)( − 不甚大时，能较好地估计出实时作用量 

ubtbtwxxxfta n ))(())(,,,,()( 0
)1( −+= −                                   （4.26） 

从而能用 ub0 来实现自抗扰控制，即用 01 /)( btzn+ 来实现对 )(ta 的补偿。 

2、多变量系统解耦控制 
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                            （4.27） 

式中， 21 , ff 均为不确定函数， )(),( 21 twtw 为未知外扰。令 
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在此假定 )(tB 可逆，如果 )(tB 已知，那么 1U 和 2U 分别把 
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                                          （4.29） 

当作各自的系统扰动而实现自抗扰控制，这样就能实现解耦控制。 

如果 )(tB 不确定，则在 )(tB 的变化范围内区一可逆矩阵 0B ，并把 ( ) ⎥
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BtB 当作

系统新的外扰项。若矩阵 0)( BtB − 不甚大，那么就能用 1U 和 2U 分别实现各自通道的自抗

扰控制，从而最终实现解耦控制。 

§4.3 基于 ADRC 的飞行控制系统设计 

ADRC 能够动态补偿系统模型扰动和外扰，鲁棒性很强，可应用于多种非线性系统的

控制。到目前为止，ADRC 已在许多复杂的非线性控制问题中得到成功的应用，如：战斗

机超机动飞行控制[40-41]、船舶减摇鳍控制[42]、某型导弹控制[43]等。 
本节将针对微小型四旋翼无人直升机这样一个非线性、不确定性的耦合系统，利用

ADRC 理论设计飞行控制律。 
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§4.3.1 动力学模型 

根据式（3.29）~（3.31）和（3.34），若认为偏航角ψ 一直都很小，则可得进一步简化

的微小型四旋翼无人直升机动力学模型[22]： 
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                                    （4.31） 

上式中各变量的定义见本文§3.3.1。 

§4.3.2 飞行控制系统设计及其稳定性分析 

对于（4.30）~（4.31）这样一个欠驱动系统，其四个直接驱动通道都可以看成是带有

未知扰动的不确定对象，根据§4.2.4 可知，能够利用 ADRC 方法对它们进行控制。此时，

飞行器的姿态和高度可控，但系统还存在零动态，即飞行器在 yx − 平面内的位置不可控。

由于俯仰、横滚转动分别会引起飞行器沿 x、 y 方向运动，在 ADRC 的控制之下，飞行器

将会在水平面内漂移。为此，采用 PD-ADRC 双闭环控制器，对飞行器在 yx − 平面内的位

置进行控制，使其在空中悬停。 
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图 4.2 基于 ADRC 的飞行控制系统结构 

基于 ADRC 的微小型四旋翼无人直升机控制系统如图 4.2，它可分为 θ−x 、 φ−y 、z

和ψ 四个通道，其中 θ−x 和 φ−y 采用 PD-ADRC 双闭环控制。ADRC 是一种不基于对象

模型的控制方法，因而不需要针对具体的对象来分析控制系统的稳定性。由于本文已在§

4.2.1 和§4.2.3 中对 ADRC 的稳定性进行了分析，这里只需要分析 PD-ADRC 双闭环控制
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器的稳定性。 
下面以 θ−x 通道为例，说明双闭环控制器的设计方法，并利用 Lyapunov 稳定性理论

分析其稳定性[25,44]。 
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图 4.3 θ−x 通道 PD-ADRC 控制器 

θ−x 双闭环控制器结构如图 4.3，内环采用 ADRC 控制算法，外环采用 PD 控制[22]。

分析上述系统的稳定性时，为了简便，可以假设 0== dd xx 、 1=== vIlm 。 

外环 PD 控制器为： θsin1UxKxKx dp −=−−= ，从而 
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根据§4.2.1 的内容，由式（4.3）、（4.4）和（4.23）可得： 00 ubu ==θ ，即 

),,(),,( 222111 δαβδαβθ efalefal +=                                       （4.34） 

其中， θ−+= )arcsin( 111 xKxKe dp ， θ−
−−−
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， )(•fal 函

数的定义见式（4.20），它与 e同号。 

针对空中悬停这一控制目标，可以取 x 轴方向上的动能： 2

2
1 xL = 为 Lyapunov 函数，

则需要通过检验 L沿（4.34）式的导数是否为负来判定平衡点的稳定性。 

θsin1xUxxL −==                                                     （4.35） 

上式中， 1U 恒正，则只有当 x 与θ同号时，才有 0<L 。 

当 0<x 时，有以下情况： 

(1) 00 <⇒< Lθ  

(2) 0>θ ，根据本文图 2.6 中的坐标系定义以及微小型四旋翼无人直升机的物理特性，

必有 0<x 。 

① 000 <⇒<⇒<
∞→

L
t

θθ  
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② 0>θ  

a) 0<x ，则可得 0,0 21 << ee ，从而由（4.34）有 0<θ ，进一步推导可得

00 <⇒<⇒∞→ Lt θ  

b) 0>x ，则有 00,0 <⇒<<
∞→

xxx
t

，此时由 a)可得 0<L 。 

0>x 的情况与上类似，因此式（4.35）中 x与θ同号，从而 Lyapunov 函数 L沿系统（4.34）
的导数为负。因此，飞行器沿 x 轴方向上的动能将持续衰减至零，即有 0→⇒∞→ xt 。 

φ−y 通道控制器的情况与 θ−x 通道类似，这里不再赘述。 

以上分析说明，在 PD-ADRC 控制之下，飞行器最终将悬停于 yx − 平面内的某一位置，

但最终悬停位置未知。这一问题将在§4.4.2 中，通过仿真实验进行检验和分析。 

§4.3.3 ADRC 算法及其参数整定原则 

根据§4.3.1，ADRC 的控制对象均为“二阶非线性不确定对象”。下面将针对二阶非

线性不确定对象，阐述 ADRC 算法[31]，并给出其参数整定原则[45-46]。 
被控对象： butwxxfx += ),,,( ， xy =  

1、安排过渡过程(TD) 
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                                （4.36） 

2、估计状态总扰动(ESO) 
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3、控制量的形成(NLSEF) 
)()( 111 kzkve −= ， 

)()( 222 kzkve −= ， 

),,(),,( 210211010 δαβδαβ efalefalu += ， 

bkzuku /)()( 30 −=                                                    （4.38） 

其中， )(•fst 、 )(•fal 的定义分别见式（4.13）和（4.20）。 

该控制算法只需对象的输入输出数据 )(ku 、 )(ky 。 

ADRC 算法确定的情况下，其控制性能主要取决于参数的合理选取。ADRC 的模型算

法中，需要设定的参数较多，必须要有一定的参数选取原则。对于二阶对象，ADRC 参数

选取原则如下： 
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1、TD 参数整定 
TD 的参数包括：快速因子 r 和滤波因子 0h 。 

r 越大，跟踪速度越快，但噪声放大也越厉害； 0h 越大，滤波效果越好，但跟踪信号

的相位损失也越大。为了获得较好的滤波效果，应协调调整 r 和 0h 。 

2、ESO 参数整定 
ESO 共有 1α 、 2α 、δ 、 01β 、 02β 和 03β 六个参数。 

1α 一般取 0.5， 2α 为 0.25，以便于实际系统实现。 

δ 为 fal 函数的线性区间宽度，用来避免误差特性曲线在接近零点处的斜率过大，从而

消除高频脉动的产生。实际系统中，一般取为 0.01 左右。 

01β 、 02β 和 03β 为状态误差反馈的反馈增益，主要影响 ESO 的收敛速度。参数越大对

扰动估计的滞后越小，收敛越快。但如果取值过大，会出现观测器的震荡现象，对噪声的

抑制作用也相对减弱。根据文献[45]，当控制周期 h 确定时，取
h
1

01 ≈β ， 5.102 6.1
1
h

≈β ，

2.203 6.8
1
h

≈β ，则 ESO 可以很好地估计
h

v
4
1

< 范围的扰动。 

3、NLSEF 参数整定 
由于扩张状态观测器对扰动的估计和补偿作用，在扰动幅值不很大、变化不很剧烈的

情况下，完全可以实现精确补偿。所以可在假设扰动为零的情况下，对控制器的 1β 和 2β  进

行初始值设定。其参数整定原则如下： 
1) 根据 0b 确定参数 1β 和 2β 的初始值。 0b 较大时， 1β 和 2β 取较小值； 0b 较小时， 1β 和

2β 取较大值。 

2) 当 1000 <b 时，可使 0b 和 1β 的乘积近似为 100;当 1000 >b 时，可使 0b 和 1β 的乘积近

似为 20。 
3) 当 11 >β 时， 1β 近似为 2β 的 10 倍;当 11 <β 时， 1β 近似为 2β 的 1/l00。 

按上述规律可初步调整出较好的控制效果。这里只给出一种方法，参数大小的其他组

合方式也能达到类似的效果。 
要获得更好的控制性能，还应根据具体对象进一步调整。在扰动幅值很大、变化很剧

烈的情况下，扩张状态观测器不能完全实现精确补偿，还需对 1β 和 2β 进一步整定。 

4) 适当增大参数 2β ，可以抑制过渡过程中出现的超调。 

5) 适当增大参数 1β ，可以加快响应速度，缩短过渡过程。 

对控制器参数的进一步整定只能在一定范围内改善控制性能，一般可作为微调使用。 

§4.4 仿真结果与分析 

自行设计、制作的原型样机的主要参数见表 3.1，我们针对它建了立了整个飞行控制


