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基于互补滑模控制的四旋翼姿态自抗扰控制
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摘要： 针对受模型不确定性和外界干扰等因素影响的四旋翼无人机的姿态控制问题，提出了一种基

于互补滑模控制的自抗扰姿态控制方法。 基于自抗扰理论，首先将四旋翼无人机动力学模型改写为

标准二阶积分型形式，设计了扩张状态观测器，对总扰动进行在线观测以补偿总扰动对系统的影响。
其次，将广义滑模面与互补滑模面相结合，并引入 ｓｉｇ函数替换切换函数，提出改进型互补滑模控制律

并通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论证明所提出控制器的稳定性。 最后，通过仿真算例，从收敛时间、均方误差、最
大误差等指标考察了所提出的控制器的性能。 研究结果表明，与互补滑模控制、传统自抗扰控制及反

步滑模控制相比，所提改进方法的控制品质更好。
关键词： 四旋翼无人机；自抗扰控制；互补滑模控制；姿态控制
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　 　 近年来，四旋翼无人机因其结构简单、灵活性

强、成本低廉等特性在农业保护、环境监测、抢险

救灾等领域的应用越来越广泛。 但是四旋翼无人

机是一种典型的非线性、强耦合、多变量的欠驱动

系统，容易受模型不确定性及外界风力干扰等不

确定因素影响，在实际多扰动环境下需要满足稳、
准、快的控制要求。 因此在对无人机本身硬件设

备进行改进外，研究一种高性能、鲁棒性强的无人

机姿态控制算法对提高四旋翼无人机的飞行性能

具有重要的现实意义。
现有研究主要是通过引入非线性控制来满足

高性能控制，如反步控制、滑模控制、预测控制等。
其中，文献［１］提出一种显式模型预测控制解决

了传统预测控制计算量大的问题，并应用在无人

机姿态控制系统中，具有良好的动态特性。 文献

［２］通过积分滑模终端控制设计了一种有容错的

控制器，并设计自适应律对干扰进行补偿，提高了

系统的鲁棒性。 文献［３］将神经网络与反步滑模

控制结合，相较于传统的滑模控制，具有更好的抗

扰性能，并在实际工况下进行了物理机实验。 文

献［４］提出了一种分数阶滑模控制器，并保证了

在外部干扰存在下的鲁棒性。 文献［５］ ［６］将干

扰观测器与滑模控制相结合，对干扰项进行估计，
从而减轻抖振问题。

上述控制方法对于系统的稳态性能和动态性

能都有着一定程度的提升，但存在扰动观测能力

有限或者设计复杂、实现难度较高等问题。
自 抗 扰 控 制 （ ａｃｔｉｖｅ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌ， ＡＤＲＣ）是韩京清研究员提出的新型控制

技术［７］，在误差反馈控制策略的基础上，通过引入

现代控制理论中的观测器，从而获得更好的控制性

能。 近年来自抗扰控制技术被广泛应用于航空航

天［８－９］、机器人控制［１０］等非线性系统。 由于其结构

特殊，对自抗扰控制的改进也存在不同的思路。 例

如对扩张状态观测器 （ ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ，
ＥＳＯ）的非线性函数做改进［１１］；将自抗扰控制与其

他控制方法结合等等，其中以滑模控制与自抗扰控

制的结合应用最广［１２－１３］。 但是滑模控制会使系统

产生严重的抖振，文献［１４］通过互补滑模控制

（ｃｏｍｐｌｅｍｅｎｔａｒｙ ｓｌｉｄｉｎｇ ｍｏｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ， ＣＳＭＣ）有效

削减了抖振，减小了系统跟踪误差。 文献［１５］将
ＣＳＭＣ和迭代学习结合，提升了电机的控制性能。

受以上文献启发，为进一步提升四旋翼无人

机的姿态控制品质，本课题针对受外部干扰和内

部不确定性影响的四旋翼无人机姿态控制问题，
基于自抗扰控制理论设计了一种基于 ＣＳＭＣ的改

进型自抗扰姿态控制方法，结合 ＥＳＯ 与改进的互

补滑模控制律以期提高四旋翼无人机姿态控制的

鲁棒性和动态性能。

１　 问题描述

１．１　 四旋翼无人机动力学模型

以常见的“Ｘ”型四旋翼无人机为例，假设四

旋翼无人机满足以下条件［１１］：
（１）四旋翼机体为刚性结构并呈对称分布。
（２）机体重心与中心重合。
（３）螺旋桨转动无形变。
可得四旋翼无人机的动力学模型为：

ｘ̈＝（ｃｏｓφｓｉｎθｃｏｓψ＋ｓｉｎφｓｉｎψ）ｋｂＵ１ ／ ｍ

ｙ̈＝（ｃｏｓφｓｉｎθｓｉｎψ＋ｓｉｎφｃｏｓψ）ｋｂＵ１ ／ ｍ

ｚ̈＝（ｃｏｓφｃｏｓθ）ｋｂＵ１ ／ ｍ－ｇ

φ̈＝ θ·ψ·（ Ｉｙ－Ｉｚ） ／ Ｉｘ＋ｋｂ ｌＵ２ ／ Ｉｘ＋∂ｘ

θ̈＝φ·ψ·（ Ｉｚ－Ｉｘ） ／ Ｉｙ＋ｋｂ ｌＵ３ ／ Ｉｙ＋∂ｙ

ψ̈＝φ·θ·（ Ｉｘ－Ｉｙ） ／ Ｉｚ＋ｋｄＵ４ ／ Ｉｚ＋∂ｚ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï

（１）

式中，ｘ、ｙ、ｚ 分别为惯性坐标系下的位置；φ、θ、ψ
分别为无人机在惯性坐标系下的滚转角、俯仰角、
偏航角；Ｉｘ、Ｉｙ、Ｉｚ 表示机体绕 ３ 轴的转动惯量；ｍ
为机体质量；ｌ 为机体中心到旋翼中心的距离；ｋｂ、
ｋｄ 为旋翼的升力和阻力系数；∂ｘ、∂ｙ、∂ｚ 分别为 ３
个姿态角通道的外部扰动；而 Ｕ１、Ｕ２、Ｕ３、Ｕ４ 分别

代表 ４个通道的虚拟控制量，由 ４ 个旋翼的转速

ωｉ（ ｉ＝ １，２，３，４）决定，如式（２）。
Ｕ１ ＝ω２１＋ω２２＋ω２３＋ω２４

Ｕ２ ＝
２
２
（ω２１－ω２２－ω２３＋ω２４）

Ｕ３ ＝
２
２
（ω２１＋ω２２－ω２３－ω２４）

Ｕ４ ＝ω２１－ω２２＋ω２３－ω２４

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（２）

控制目标：本课题针对四旋翼无人机的姿态

控制问题开展研究，提出基于互补滑模控制的自

抗扰姿态控制输出量 Ｕ２、Ｕ３、Ｕ４，使得系统的姿态

角输出 φ、θ、ψ 跟踪到期望值，且闭环系统跟踪误

差有限时间内收敛至原点。

４６３
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１．２　 重要假设及定义

假设 １：四旋翼无人机的期望姿态角 φｄ、θｄ、

ψｄ 及其一阶导数 φ·ｄ、θ
·

ｄ、ψ
·

ｄ 二阶导数 φ̈ｄ、θ̈ｄ、ψ̈ｄ 是

已知且连续有界的。
假设 ２：四旋翼无人机姿态角通道的外部扰

动∂ｉ 对时间连续可微，且存在一个非负的有界常

数 Ｌｉ 使得 ∂·ｉ ≤Ｌｉ。

假设 ３：总和扰动 η 满足 η· ≤ξ，其中 ξ 为有

界常数。
符号 １：对于给定向量， · 表示标量的绝

对值。
符号 ２：对于一个给定的变量 ｘ， ｓｉｇα（ ｘ） ＝

ｘ αｓｉｇｎ（ｘ），其中 α 为一实数，ｓｉｇｎ（·）为符号函

数，具体定义如式（３）。

ｓｉｇｎ（ｘ）＝
－１，　 ｘ＜０
０， ｘ＝ ０
１， ｘ＞０

ì

î

í

ïï

ïï

（３）

２　 基于互补滑模控制的自抗扰姿态
控制结构

　 　 由于四旋翼无人机结构对称，各姿态角通道的

控制器设计完全相同，故以四旋翼无人机的滚转角

通道为例介绍滚转角的姿态控制器设计过程。
先对滚转角的动力学方程进行解耦如式

（４）。

φ̈＝ θ·ψ·（ Ｉｙ－Ｉｚ） ／ Ｉｘ＋ｋｂ ｌＵ２ ／ Ｉｘ＋∂ｘ （４）

记滚转角 φ 为系统状态 ｘ１，则滚转角速度 φ·

为系统状态 ｘ２；记 θ·ψ·（ Ｉｙ－Ｉｚ） ／ Ｉｘ＋∂ｘ 为总扰动（包
含滚转角通道的内部耦合以及外部扰动），设为

η；记 ｋｂ ｌ ／ Ｉｘ 为控制增益，设为 ｂ；记 ｘ１ 为系统输出

ｙ。 则式（４）可以改写为如式（５）形式。
ｘ·１ ＝ ｘ２
ｘ·２ ＝η＋ｂｕ
ｙ＝ ｘ１

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（５）

在式（５）的基础上，将总扰动 η 扩张为一个

未知的状态变量 ｘ３，将式（５）改写为如式（６）的积

分串联形式。
ｘ·１ ＝ ｘ２
ｘ·２ ＝ ｘ３＋ｂｕ

ｘ·３ ＝η
·

ｙ＝ ｘ１

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

（６）

在式（６）的基础上进行自抗扰姿态控制器设

计。 自抗扰控制器一般由跟踪微分器（ ｔｒａｃｋｉｎｇ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ， ＴＤ）、非线性状态误差反馈律（ｎｏｎ⁃
ｌｉｎｅａｒ ｓｔａｔｅ ｅｒｒｏｒ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｌａｗ， ＮＬＳＥＦ）、扩张状态

观测器 （ ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ， ＥＳＯ） ３ 部分组

成，本课题对其中的非线性状态误差反馈律进行

改进。 所设计的基于互补滑模控制的四旋翼姿态

自抗扰控制算法结构如图 １所示。

图 １　 四旋翼无人机控制结构框图

Ｆｉｇ．１　 Ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ
２．１　 跟踪微分器

跟踪微分器依据参考输入来安排过渡过程，
并提取其微分信号，从而解决其快速性和超调之

间的矛盾。 跟踪微分器结构如式（７）。
ｘ·１ｒ ＝ ｘ２ｒ
ｘ·２ｒ ＝ ｆｈａｎ（ｘ１ｒ－ｘ∗，ｘ２ｒ，ｒ，ｈｏ）

{ （７）

式中，ｘ１ｒ、ｘ２ｒ分别为期望信号 ｘ∗经过跟踪微分器

得到的过渡值及其微分信号。 ｒ 为速度因子，ｈ０
为滤波因子，ｆｈａｎ函数为最速控制综合函数［７］。
２．２　 扩张状态观测器

自抗扰控制通过扩张状态观测器对扰动信息

在线观测并补偿其不确定性因素。 对于式（６）所
示三阶系统，可以构建下述具有一般性的非线性

扩张状态观测器［１０］，如式（８）。
ｅ＝ ｚ１－ｙ

ｚ·１ ＝ ｚ２－ｋ０１ｅ

ｚ·２ ＝ ｚ３－ｋ０２ ｆａｌ（ｅ，γ１，δ１）＋ｂｕ

ｚ·３ ＝ －ｋ０３ ｆａｌ（ｅ，γ２，δ１）

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（８）

式中，ｋ０ｉ为观测器参数，ｅ 为角度估计误差，ｚｉ 为
各状态的估计值，ｆａｌ函数表达式如式（９）。

ｆａｌ（ｅ，γ，δ）＝
ｅ ／ δ１－γ，　 　 　 ｅ ≤δ
ｅ γｓｉｇｎ（ｅ）， ｅ ＞δ{ （９）

式中，γ 为幂次，其数值影响 ｆａｌ函数的大小； δ 为

５６３
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线性区间长度，与 ｆａｌ函数线性段的长度成反比。
２．３　 互补滑模控制律设计

２．３．１　 互补滑模面设计

由文献［１５］可知，互补滑模面能有效减小滑

模面 Ｓ的误差，本研究将设计一个广义滑模面及

其互补滑模面，以提高四旋翼无人机系统的控制

性能。
首先在四旋翼俯仰角模型式（５）和跟踪微分

器式（７）的基础上，定义两个误差方程：
ｅ１ ＝ ｘ１－ｘ１ｒ
ｅ２ ＝ ｘ２－ｘ２ｒ

{ （１０）

式中，ｘ１、ｘ２ 为系统的状态；ｘ１ｒ、ｘ２ｒ分别为跟踪微

分器中得到的角度给定信号以及角速度给定信

号。 显然，式（１０）满足：
ｅ·１ ＝ ｅ２ （１１）

设计广义滑模面如式（１２）。

Ｓｇ（ ｔ） ＝
ｄ
ｄｔ
（ ＋ β）æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ

∫ｔ
０
ｅ１（τ）ｄτ （１２）

式中，β 为常数，ｎ 为控制系统阶数。 由于广义滑

模面引入了积分项，有效减小了稳态误差，但也会

使系统产生延迟；所以需要设计一个在空间中与

式（１２）相互正交的互补滑模面［１５］，如式 （ １３）
所示。

Ｓｃ（ ｔ） ＝
ｄ
ｄｔ
（ ＋ β）æ

è
ç

ö

ø
÷

ｎ－１ ｄ
ｄｔ
（ － β）æ

è
ç

ö

ø
÷ ∫ｔ

０
ｅ１（τ）ｄτ

（１３）
由于四旋翼无人机姿态角系统为二阶系统，

所以取 ｎ ＝ ２，则所设计广义滑模面及互补滑模面

如式（１４）所示。

Ｓｇ ＝ ｅ·１ ＋ ２βｅ１ ＋ β２∫ｔ
０
ｅ１（τ）ｄτ

Ｓｃ ＝ ｅ·１ － β２∫ｔ
０
ｅ１（τ）ｄτ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１４）

显然，滑模面的导数为：

Ｓ·ｇ ＝ ｅ̈１＋２βｅ
·
１＋β２ｅ１

Ｓ·ｃ ＝ ｅ̈１－β２ｅ１
{ （１５）

且滑模面 Ｓｇ 和 Ｓｃ 满足式（１６）。

Ｓ·ｃ（ ｔ）＋βＳ（ ｔ）＝ Ｓ
·

ｇ（ ｔ） （１６）
式中，Ｓ（ ｔ）为滑模面之和，满足式（１７）。

Ｓ（ ｔ）＝ Ｓｇ（ ｔ）＋Ｓｃ（ ｔ） （１７）
２．３．２　 互补滑模控制律设计

基于等效控制方法，设计互补滑模控制律如

式（１８）所示。

ｕ＝ｕｇ＋ｕｃ （１８）
式中，ｕｇ 和 ｕｃ 由式（１９）给出。

ｕｇ ＝
１
ｂ
（－η＋ｘ·２ｒ－２βｅ

·
１－β２ｅ１－βＳｇ）

ｕｃ ＝
１
ｂ ( －ｋ１ Ｓ α１ｓｉｇｎ（Ｓ）－ｋ２ｓｉｇα２（Ｓ） )

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１９）

式中，ｋ１、ｋ２ 为大于 ０ 的常数，总扰动 η 的观测量

用扩张状态观测器式（８）中的 ｚ３ 表示。 α１ 为边

界层参数，α２ 为幂次。 由文献［１５］可知，边界层

可表达为式（２０）。

α１ ＝
ｖ，　 Ｓ ＜λ
０，　 Ｓ ≥λ{ （２０）

式中，λ 为一小正常数。
相比于文献［１４］，本课题使用了 ｓｉｇ 函数来

替代开关函数，当 Ｓ 远离滑模面时，ｓｉｇ函数中的

幂次项能提升趋近速度，当 Ｓ 逼近滑模面时，也
不会因为切换函数的幂次项导致系统过大的

抖振。
定理 １　 针对存在外界干扰和内部耦合扰动

的四旋翼无人机姿态系统式（４），设计基于跟踪

微分器式（７）、扩张状态观测器式（８）及互补滑模

控制律式（１８）、式（１９）的姿态控制器，则闭环系

统的姿态角跟踪误差（ ｅ１，ｅ２）能在有限时间内收

敛到切换面的某一领域内，即边界层。
证明　 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ 如式（２１）：

Ｖ＝ １
２
（Ｓ２ｇ＋Ｓ２ｃ） （２１）

将式（２１）对时间求导可得：
Ｖ·＝ＳｇＳ

·
ｇ＋ＳｃＳ

·
ｃ （２２）

将式（１６）代入式（２２）可得：
Ｖ·＝ＳｇＳ

·
ｇ＋（Ｓ－Ｓｇ）（Ｓ

·
ｇ－βＳ）＝

Ｓ（Ｓ·ｇ－βＳ＋βＳｇ）＝ Ｓ（Ｓ
·

ｇ－βＳｃ） （２３）
将式（１５）代入式（２３）可得：

Ｖ·＝Ｓ（ ｅ̈１＋２βｅ
·
１＋β２ｅ１－βＳ＋βＳｇ） （２４）

结合式（５）、式（１０），由式（２４）可得

Ｖ·＝Ｓ（η＋ｂｕ－ｘ·２ｒ＋２βｅ
·
１＋β２ｅ１－βＳ＋βＳｇ） （２５）

将式（１８）、式（１９）代入式（２５）可得：

Ｖ·＝Ｓ ( －βＳ－ｋ１ Ｓ α１ｓｉｇｎ（Ｓ）－ｋ２ｓｉｇα２（Ｓ） ) （２６）
对于式（２６），可以得到式（２７）：

Ｖ·＝ －βＳ２－ｋ１ Ｓ １＋α１－ｋ２ Ｓ １＋α２≤０ （２７）
可知滑模面 Ｓ 满足 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定。 由文献

［１５］可知，应用二阶互补滑模控制器时，当控制

６６３



第 ４期 何栋炜，等：基于互补滑模控制的四旋翼姿态自抗扰控制

输入为式（２５）时，状态点在滑模面式（１４）及其领

域 α１ 内运动时，其误差边界如式（２８）。

ｅ ≤
α１
２β

ｅ· ≤α１

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２８）

由式（２７）可知， Ｓ 趋近于 ０，确保了位于边

界层外的任意初始的跟踪误差（ ｅ１，ｅ２）都能在趋

近律的作用下在有限时间内到达边界层，在边界

层内通过切换达到稳定状态，并沿着两个滑模面

的交集向平衡点领域滑动。 由文献［１５］可知，改
进后的互补滑模控制器相较于传统的滑模控制器

有更高的跟踪精度。 证毕。

３　 仿真结果与分析

为了验证所设计的基于互补滑模控制的自抗

扰姿态控制算法的有效性，将所设计算法与文献

［１４］中的互补滑模控制算法，文献［７］传统自抗

扰算法以及文献［１６］变增益反步滑模算法作对

比，使用 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ进行四旋翼无人机滚转角控制

仿真，分别对控制系统跟踪期望信号能力、控制系

统抗干扰能力进行仿真对比。
四旋翼无人机的模型参数详见表 １。

表 １　 四旋翼无人机模型参数

Ｔａｂ．１　 Ｑｕａｄｒｏｔｏｒ ｍｏｄｅｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 物理含义 数值

ｍ ／ ｋｇ 机体质量 ２．０

ｇ ／ ｍ·ｓ－２ 重力加速度 ９．８１

ｌ ／ ｍ 机体重心到旋翼中心距离 ０．２

ｂ ／ （Ｎ·ｓ２·ｒａｄ－２） 升力系数 ２．９８×１０－６

ｄ ／ （Ｎ·ｓ２·ｒａｄ－２） 阻力系数 １．１４×１０－７

Ｉｘ ／ （Ｎ·ｓ２·ｒａｄ
－１） Ｘ 轴转动惯量 １．２５

Ｉｙ ／ （Ｎ·ｓ２·ｒａｄ
－１） Ｙ 轴转动惯量 １．２５

Ｉｚ ／ （Ｎ·ｓ２·ｒａｄ
－１） Ｚ 轴转动惯量 ２．５０

根据文献［１７］提及的带宽法对传统自抗扰

控制中的跟踪微分器及扩张状态观测器参数进行

调参。 并且为保证对比的公平性，根据文献

［１８］，对于不同方法中控制参数进行选取，主要

遵循两个原则：（１）控制效果好；（２）控制量在同

一量级上。 基于以上原则，所设计基于互补滑模

控制的自抗扰姿态控制算法参数如表 ２所示。
表 ２　 改进后自抗扰控制器参数

Ｔａｂ．２　 Ｉｍｐｒｏｖｅｄ ＡＤＲＣ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

控制器模块 参数符号 数值

跟踪微分器

互补滑模控制律

扩张状态观测器

ｒ ０．１
ｈ０ ０．００５
β １ ０００
ｋ１ １００
ｋ２ １００
α１ ０．５
α２ ０．５
ｋ０１ ２００
ｋ０２ ２ ６００
ｋ０３ ２０ ０００
γ１ ０．５
γ２ ０．２５
δ ０．０５

文献［１４］中互补滑模控制算法如式（２９）。
ｕ＝ｕｇ＋ｕｃ

ｕｇ ＝
１
ｂ
（ ｘ·２ｒ－２β１ ｅ

·
１－β２１ｅ１－β１Ｓｇ）

ｕｃ ＝
１
ｂ ( －ζ Ｓ α１ｓｉｇｎ（Ｓ）－ｋ∗ｓｉｇｎ（Ｓ） )

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（２９）

式中，β１、ζ、ｋ∗为待整定参数；按照参数整定原则，
该方法的参数选取与所设计方法一致，即 β１ ＝
１ ０００，ζ＝ １００；ｋ∗ ＝ １。

注：文献［１４］在控制律中使用切换函数，而
切换函数的控制增益不宜过大，否则会加大抖振，
所以 ｋ∗取 １；本研究所设计方法未使用切换函

数，则 ｋ２ 为 １００。
文献［１６］滚转角姿态控制律输出如式（３０）。

ｕ＝ １
ｂ ( －θ·ψ·（ Ｉｙ－Ｉｚ） ／ Ｉｘ＋ｘ̈１ｄ－ｃ１（ ｓ１－ｃｅ１）－ｅ１ ) －

１
ｂ (（ ｒ１ ｓ１ ＋ｋ３）ｓｉｇｎ（ ｓ１）－ｋ４ ｓ１ ) （３０）

式中，ｓ１ 为滑模面；ｃ１、ｒ１、ｋ３、ｋ４ 为待整定参数。
文献［７］滚转角姿态控制输出如式（３１）。

ｅ３ ＝ ｘ１ｒ－ｚ１
ｅ４ ＝ ｘ２ｒ－ｚ２
ｕ０＝ｋ５·ｆａｌ（ｅ３，α３，δ１）＋ｋ６·ｆａｌ（ｅ４，α４，δ２）
ｕ＝（ｕ０－ｚ３） ／ ｂ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３１）

式中，ｋ５、ｋ６、α３、α４、δ１ 为待整定参数。
对变增益反步滑模控制及传统自抗扰的控制
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参数设置如表 ３所示。

表 ３　 对比算法控制器参数

Ｔａｂ．３　 Ｃｏｎｔｒａｓｔ ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

算法名称 参数符号 数值

非线性反馈律

变增益反步滑模

ｋ５ １ ０００
ｋ６ １００
α３ ０．７５
α４ １．５
δ２ ０．５
ｋ３ １００
ｋ４ １００
ｃ１ １ ０００
ｒ１ １ ０００

３．１　 控制器跟踪性能仿真验证

第 １组实验在仿真开始时（水平状态下），给
定 ３０°的滚转角阶跃指令信号，考察系统对期望信

号的跟踪能力，仿真结果如图 ２、图 ３所示。 仿真中

使用弧度与角度换算，导致数值存在一定偏差。

图 ２　 阶跃信号下滚转角跟踪效果

Ｆｉｇ．２　 Ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔ ｕｎｄｅｒ ｓｔｅｐ ｓｉｇｎａｌ

图 ３　 图 ２（０．４５～ ０．７５ ｓ）放大图

Ｆｉｇ．３　 Ｆｉｇ．２（０．４５～ ０．７５ ｓ） ｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔ

从图 ２、图 ３ 可知，当期望信号为阶跃信号

时，所设计算法及文献［１４］算法的收敛时间优于

文献［１６］及文献［７］的算法。 所设计算法收敛时

间为 ０． ４６５ ｓ，而文献 ［ １６ ］ 算法收敛时间为

０．６１５ ｓ，且存在 ０．１％的稳态误差，文献［７］算法

收敛时间为 ０．７４５ ｓ；而在超调量上，所设计算法

超调量略低于文献［１４］互补滑模算法；说明在无

扰动干扰时，所设计的基于互补滑模的姿态自抗

扰控制器可以更快的将输出收敛至稳态值，具有

更好的跟踪期望信号能力。
３．２　 控制器抗扰性能仿真验证

为了更好的对 ３ 种算法的抗干扰性能进行

分析，使用均方误差（ｍｅａｎ ｓｑｕａｒｅ ｅｒｒｏｒ，ＭＳＥ）波
动指标，最大误差等指标来量化分析，ＭＳＥ 计算

方式为：

ＭＳＥ ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ ＝ １
θ － θ１ｒ( ) ２ （３２）

式中，Ｎ 为样本总数，θ、θ１ｒ分别为实际滚转角和期

望滚转角，计算区间选择开始施加扰动到仿真结

束，即（１～５ ｓ）这段区间。
第 ２组实验在第 １组实验的基础上，在 １ ｓ时

加入幅值为 １ ０００ 的等效阶跃扰动，抗扰性能仿

真结果如图 ４、图 ５所示，量化指标如表 ４所示。

图 ４　 阶跃扰动下滚转角跟踪效果（１ ｓ 时加入扰动）
Ｆｉｇ．４　 Ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔ ｕｎｄｅｒ ｓｔｅｐ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

（ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ａｄｄｅｄ ａｔ １ ｓ）

图 ５　 图 ４（１～ １．１ ｓ）放大图

Ｆｉｇ．５　 Ｆｉｇ４（１～ １．１ ｓ）ｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔ
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表 ４　 阶跃扰动下性能指标

Ｔａｂ．４　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｓｔｅｐ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

控制器 均方误差 最大误差量 ／ （°）

所提算法 １．８８×１０－５ ０．００５

互补滑模 １．８９×１０－５ ０．０１０

反步滑模 ０．３８×１０－２ ０．０５０

传统自抗扰 ０．１７×１０－１ １．７００

由图 ４、图 ５ 及表 ４ 可知，所设计算法在阶

跃扰动的干扰下，仅有 ０．００５°的超调，以及极小

的均方误差，并且在 ０．０１５ ｓ 就克服扰动的影响

重新回到稳态；而文献［１４］互补滑模算法的均

方误差以及恢复到稳态的时间都略差于所设计

算法；文献［１６］反步滑模算法虽然超调量也较

小，但是有稳态静差，无法回到稳态；而传统自

抗扰控制算法具有较大的超调，并且需要 ０．２５ ｓ
才能回到稳态。 ３ 种控制算法的控制量输出由

图 ６ 所示。

图 ６　 阶跃扰动下滚转角控制量

Ｆｉｇ．６　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｄｅｒ ｓｔｅｐ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｔｅｓｔ ｏｆ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ

由图 ６ 可知，３ 种控制算法的控制量输出基

本处于同一量级，符合参数选取的原则。 而所

设计算法的抖振优于文献［１４］，由此可以说明

所设计算法在阶跃干扰下，不仅具有更好的动

态性能和稳态精度，并且具有更稳定的控制量

输出。
第 ３组实验在第 １组实验的基础上，在 １ ｓ时

加入幅值为 １ ０００，频率为 ２．５ ／ π Ｈｚ 的持续等效

正弦干扰，通过观察滚转角来考察控制器在正弦

干扰下的抗干扰能力，抗扰性能仿真结果如图 ７～
图 １０所示，量化指标如表 ５所示。

图 ７　 正弦扰动下滚转角跟踪效果（１ ｓ 时加入扰动）
Ｆｉｇ．７　 Ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｅｆｆｅｃｔ ｕｎｄｅｒ ｓｉｎ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

（ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ａｄｄｅｄ ａｔ １ ｓ）

图 ８　 图 ７（１～ １．４ ｓ）放大图

Ｆｉｇ．８　 Ｆｉｇ７（１～ １．４ ｓ） ｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔ

图 ９　 正弦扰动下滚转角控制量

Ｆｉｇ．９　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｄｅｒ ｓｉｎ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ｔｅｓｔ ｏｆ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ

表 ５　 正弦扰动下性能指标

Ｔａｂ．５　 Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ ｕｎｄｅｒ ｓｉｎ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

控制器 均方误差 最大误差量 ／ （°）

所提算法 １．８８×１０－５ ０．００５

互补滑模 １．９１×１０－５ ０．００６

反步滑模 ０．２７×１０－２ ０．０５０

传统自抗扰 ２．６０×１０－１ １．７００
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图 １０　 图 ９（１～ １．０７ ｓ）放大图

Ｆｉｇ１０　 Ｆｉｇ９（１～ １．０７ ｓ） ｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔ

由图 ７、图 ８及表 ６ 可知，使用正弦扰动来模

拟外界持续性风力动态扰动影响时，所设计控制

器算法仅有 ０．００５°的超调量，并且仅需０．０１ ｓ就达

到稳态，较好克服了扰动的影响；各项指标上均略

优于文献［１４］算法；而反步滑模算法存在有 ５％
的超调，传统自抗扰算法存在 １７％的超调量，且
两种算法都无法完全抑制持续性扰动影响，姿态

都在稳态附近持续波动。 由图 ９、图 １０可知，３种

算法的控制量输出基本处于同一量级，但文献
［１４］算法明显振荡较大，足以说明在相同控制量
输出的情况下，本研究所提算法具有更好的抗扰
动能力以及动态性能，能更好适应实际多干扰
环境。

４　 结论

针对存在内部不确定性影响和外部扰动影响
的四旋翼无人机的姿态控制问题，本研究基于传
统自抗扰控制框架，及互补滑模理论设计了基于
互补滑模控制的四旋翼姿态自抗扰算法，并基于
Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论开展了稳定性分析及仿真验证。
仿真结果表明，所设计的基于互补滑模控制的自
抗扰控制算法相较于互补滑模控制及反步滑模控
制及传统自抗扰控制，在控制量输出量级相同的
情况下，具有更高的跟踪精度及收敛速度；并且在
阶跃干扰及连续正弦干扰的影响下，具有更好的
抗扰动性能及动态性能。
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