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基于无差扰动跟踪ESO的四旋翼无人机串级线性

自抗扰控制*

韩 月1，常 哲2，3，李 文2，陈佳雨2，原梅妮1，2，陈鹏云1，2
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[ 摘要 ] 针对四旋翼无人机在模型不确定和外界未知干扰条件下的姿态控制问题，设计了一种可实现无差扰动跟踪

的改进线性自抗扰姿态控制方法。通过在扩张状态观测器中引入误差修正机制，实现系统的无差扰动跟踪和估计，

并采用 Levant 微分器精确提取控制器输入信号。采用串级控制策略将姿态控制分解为串级双回路控制结构，即角

速度控制为内环，角度控制为外环，从而提高了控制器的抗干扰能力和鲁棒性。基于半物理仿真环境，对不同干扰条

件下的姿态控制效果进行仿真测试。结果表明，本文所设计的控制器具有较高的控制精度和稳定性，能够满足四旋

翼无人机姿态控制的要求。
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[ABSTRACT]  Aiming at  the attitude control problem of quadrotor unmanned aerial vehicles under  the conditions of 
model uncertainty and unknown external disturbances, an improved linear active disturbance rejection attitude control 
method capable of realizing error-free disturbance tracking has been designed. Firstly,  the error correction mechanism 
is introduced into the extended state observer to achieve disturbance-free tracking and estimation of the system, and the 
Levant differentiator is used to accurately extract the input signals of the controller. The cascade control strategy is adopted 
to decompose the attitude control into a cascade dual-loop control structure, that is, the angular velocity control is the inner 
loop and the angle control is the outer loop, thereby improving the anti-interference ability and robustness of the controller. 
Based on the semi-physical simulation environment, the attitude control effects under different disturbance conditions are 
simulated and tested. The simulation results prove that the controller designed in this paper has high control accuracy and 
stability and can meet the requirements of the attitude control of quadrotor unmanned aerial vehicles.
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四旋翼无人机 （Quadrotor unmanned aerial vehicles，
QUAV）凭借其轻便灵巧的特性，备受国内外高校和各

大科研机构的青睐 [1–3]。QUAV 系四输入六输出的欠驱

动系统，易受外界环境干扰，致使其在复杂环境中难以

保证控制的稳定性。

目前，QUAV 的控制方法主要包括线性控制、非线

性控制、智能控制和自适应控制等。线性控制方法包

含 PID 控制 [4] 和线性二次型调节器 [5]（Linear quadratic 
regulator，LQR）等，其优点是理论成熟、易于实现、对硬

件要求低，但对于复杂、强非线性、不确定性强的系统，

其控制稳定性和控制精度将急剧下降。传统非线性控

制方法 （如滑模控制 [6]、反馈线性化 [7]、反步控制 [8]、鲁

棒控制 [9] 等）能够更好描述系统的非线性特征，具有更

强的鲁棒性，但该类方法存在理论复杂、计算量大、控制

器参数多、设计困难等缺陷。智能控制方法主要包括人

工神经网络 [10]、迭代学习控制 [11] 等，与传统非线性控制

方法相比，智能控制方法通常具有更高的自适应性和鲁

棒性，但缺乏严谨的数学证明和系统理论体系、计算复

杂度高，其黑箱特性导致控制器的可解释性差，且在一

些极端或未预见的环境变化下，智能控制的性能可能受

到影响。

韩京清等 [12–13] 发明的自抗扰控制 （Active disturbance 
rejection control，ADRC）是一种不精准依赖被控对象

的自适应控制方法。ADRC 的主要结构包含扩张状

态观测器 （Extended state observer，ESO）、跟踪微分

器 （Tracking differentiator，TD）、非线性状态误差反馈

控制律 （Nonlinear state error feedback，NLSEF）3 个部

分，其中 ESO 对实现在线扰动估计和补偿至关重要。

ADRC 的 3 个部分均采用非线性函数，需要调节的参数

多调节难度大，对此，Gao[14] 提出线性 ADRC（Linear 
ADRC，LADRC），大幅减少了参数整定的工作量，因此，

LADRC 也被广泛应用于 QUAV 运动控制。刘勇等 [15]

提出一种基于浸入与不变技术的线性误差反馈控制率，

提高了姿态控制的抗干扰能力与响应速度；杨文奇等 [16]

针对 ESO 观测精度不足的缺陷，设计了一种 galn 函数

的改进 ESO，提高了其跟踪能力；周涛等 [17] 采用不同

阶数的 LADRC 设计了一种 QUAV 速度控制器，减小了

姿态角的收敛速度和跟踪误差。 
在 ADRC 的研究中发现，当系统存在未知有界扰

动时，ESO 的估计误差无法收敛至 0，进而出现跟踪误

差 [18]，这些跟踪误差将对闭环系统的控制性能产生不利

影响。针对这一问题，在团队提出的一阶无差扰动跟踪

线 性 ESO[19]（Error-free disturbance tracking linear-ESO，

EFDT-LESO）基础上，设计了一种适用于 QUAV 姿态控

制的二阶 EFDT-LESO，并结合串级控制策略，提出一种

基于 EFDT-LESO 的改进 LADRC（Improved LADRC，

ILADRC），最后通过硬件在环的半物理仿真验证了本

文提出控制器的有效性。

1 “十”字形 QUAV 动力学建模

本研究使用大地坐标系 （Geodetic coordinate system，

GCS）和机体固定坐标系 （Body-fixed coordinate system，

BCS）描述 QUAV 位姿信息 （图 1）[20]。

QUAV 的飞行姿态可使用滚转角f、俯仰角 θ和偏

航角 ψ来描述 （图 2）。GCS 到 BCS 的旋转变换矩阵为
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QUAV 的升力 Ti（i=1，2，3，4）由 4 个旋翼转动产

生，BCS 下 4 个旋翼的总升力 F 为
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式中，ωi（i=1，2，3，4）为螺旋桨转速；Kt 为螺旋桨升力

系数。BCS 中 QUAV 绕坐标轴的姿态可表示为
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图 1 大地坐标系和机体固定坐标系

Fig.1 GCS and BCS
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Fig.2 Conversion from GCS to BCS
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式中，l 为旋翼的质心与 QUAV 质心之间的距离；Ix、

Iy、Iz 为无人机的转动惯量； p、q、r 为机体绕转轴的角

速度；fDf、fDθ、fDψ 为空气阻力系数；KTor 为扭矩系数；

QUAV 的运动可用虚拟控制输入 Ui 表示，即
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由于本文主要关注 QUAV 姿态控制，因此可忽略

模型中的耦合项，根据 Lagrange 方程，“十”字型 QUAV
的动力学方程可表示为 [21]
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式中，m 为 QUAV 的质量； u1 = U1/m，ui = Ui /Ij（i = 2，3，
4，j = x，y，z）。

2 基于 EFDT-LESO 的改进 LADRC
2.1 LADRC

LADRC 简化了 TD 的配置过程，同时将 ESO 和 NLSEF
进行线性化处理。LADRC 通过引入频率特性，并通

过带宽 [22] 来确定线性状态误差反馈 （Linear state error 
feedback，LSEF）和线性 ESO（Linear ESO, LESO）参

数。考虑二阶连续系统，即
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省略 f，设计 h = f（y，y，ω），其 LESO 方程可表示为
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式中，uc 为输入；yc 为输出；z 为 LESO 的状态向量；L
为需要设计的 LESO 增益矩阵。设计线性误差反馈控

制律 LSEF 为

u
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式中，b0 为系统的控制增益参数，用于表征控制输入 u

对系统状态的影响强度；u0 = kp（r' – z1）– kd z2，r' 为给定

值，zi（i = 1，2，3）为观测器状态，kp 与 kd 为控制器增益。

根据

s2 + kd s + kp = (s + ωc)2 （9）
得到控制器的带宽为 kp = ωc

2，kd = 2ωc，因此得到二

阶 LADRC 算法。
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与 ESO 相比，LESO 对扩张状态量的估计和预测是

依托线性模型进行的，因此其在模型设计上更加简单。

此外，由于 ESO 具备对内部和外部各种扰动估计与补偿

的能力，因此 NLSEF 可简化为常见的 PD 组合控制方式，

显著降低了控制器设计的难度和复杂性。LADRC 的结

构如图 3 所示。

2.2 QUAV 姿态控制的 EFDT-LESO
LESO 作为 LADRC 的核心算法部分 [23]，其主要功

能是通过对系统状态和扰动进行估计和补偿。当系统

中存在高频扰动和谐波扰动时，传统 ESO 存在较大的

跟踪误差和相位滞后，从而导致 ADRC 闭环控制精度

降低。为了增强 ADRC 的性能，将 LESO 进行无差扰

动改进。考虑下面的 n 阶不确定线性系统，即
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图 3 LADRC 的结构

Fig.3 Structure of LADRC
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对式 （11）进行状态扩张，可得
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；d 为稳定修正项；L 为参数可调的

LESO 增益矩阵。

引理 1[24] ：若扩张系统的自由系统渐近稳定，且在

有界输入 u 的作用下的第 n + 1 阶扰动 f 有界，对于其一

阶导数 f  可通过选择合适的系统增益与观测器增益，使

得 ESO 能以较高精度观测所有状态量，即
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 （14）

令 e = x1 – x1，将时间域转换到 s 域，有

E(s) = X1(s) – X1(s) （15）
结合引理 1，可以得到
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结合式 （13）可以得到
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进而得到

 （18）
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，可以得到观测值在 s 域的表
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 （19）
2.3 QUAV 姿态控制的 ILADRC 传递函数

QUAV 作为二阶控制对象，控制输入可根据状态反

馈控制律得到，即
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 （20）

对控制信号进行修正得到
U(s) = FR(s) – HY(s) （21）
其中，

F
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 （22）
因此，ILADRC 的开环传递函数和闭环传递函数分

别为
Gopen(s) = HGp(s) （23）
Gclosed(s) = FGp(s) / (1 + HGp(s)) （24）

2.4 基于 EFDT-LESO 的 ILADRC 稳定性证明

引理 2：Routh-Hurwitz 稳定性判据 [25] 是线性系统

稳定的充分必要条件。系统特征方程可改写为
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Δ(s) = q(s) = ans
n + an–1s

n–1 + … + a1s + a0 = 0 （25）
式 （25）中系数排列成 
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同时按照式 （27）所示规则扩充表格，即
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由引理 2 可得系统判定矩阵为
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其中，
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因此， 当 L_H（；，1）>0，即可满足 ILADRC 的稳

定性要求。

3 串级 ILADRC 控制策略

基于 QUAV 动力学方程，QUAV 的姿态控制可将

内外环路分离，即角速度控制为内环，角度控制为外环

的串级双回路控制结构 [26]，不仅可以实现更高的控制
精度，还可以有效提升系统的整体响应速度。本文采用

级双回路控制结构，外环采用设计的 ILADRC，内环采
用 PD 控制，双回路姿态控制模型如图 4 所示。

为了降低系统运算复杂度，在外环中加入 Levant
微分器 [27]，同时参考滑模控制技术初始化输入信号 v

（t），即

x u

u u x v t x v t

u x v t

�
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�

�
�

�
�

1

1

�

�

( ) sgn( ( ))

( ( ))sgn

 （30）

式中，� �
�

�
� �

�
�

C C C
C

0
42,
( ) ，C 为 v（t）导数的 Lips 

chitz常数上界。

使用 EFDT-LESO 构建动态模型，并根据系统模型

和传感器实时测量数据持续更新扰动估计值，并利用

LSEF 对系统状态误差进行估计和补偿，使得姿态控制

器能有效抑制扰动的影响，进而提高 QUAV 姿态控制

的精度和鲁棒性。给予串级双回路结构的 QUAV 姿态

控制器结构，如图 5 所示。

4 仿真与结果分析

4.1 半物理仿真测试平台和仿真参数

半物理仿真是一种将仿真计算机与实物设备连接

起来形成闭环系统的测试方法。半物理仿真的主要特

点是具有实时模型求解能力。因此，半物理仿真成为复

杂机电系统设计、开发和验证过程中不可或缺的辅助技

术。本研究使用的半物理仿真系统结构如图 6 所示。

在半物理仿真系统中，上位机为 QUAV 地面控制计

算机，飞行控制板采用开源飞控 Pixhawk，实时仿真机执

行 QUAV 动力学、传感器和环境仿真。Pixhawk 通过 I/O 
通道与环境仿真机相连，接收控制命令、执行计算并向电

机控制器和伺服驱动器输出 PWM 信号；环境仿真机接

收 PWM 信号，对 QUAV 动力学模型和环境模型进行实

时计算，然后通过 RS232 异步串行端口向飞行控制板提

供 GPS 和加速度计等反馈信号，同时向上位机传输飞行

信息；上位机则使用飞行可视化软件显示无人机的实时

动态飞行场景。仿真中 QUAV 的主要参数如表 1 所示。

为了验证本文所设计的 ILADRC 性能，与文献 [28]

图 4 双回路姿态控制模型

Fig.4 Dual-loop attitude control model
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图 5 QUAV 姿态控制器结构

Fig.5 Attitude controller structure for QUAVs
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提出的改进 ADRC 方法进行对比。为了更好描述控制

器的抗扰动性能，设计其量化评价指标，如式 （31）所示。

Q e ti i

ti� � d
0

 （31）

式中，Qi 为在 i 方向上的跟踪误差累积。设置仿真中

uf = cos1.5t，uθ = sin1.5t，u
t T

T t T
� �

�

�

�

�
��

�
�
�

10 0
2

0
2




，T 为方波的

周期且 T = 4。

4.2 仿真结果分析

仿真 1 是无扰动条件下的 QUAV 姿态跟踪仿真，

其主要目的是验证本文提出方法对期望信号的跟踪性

能，仿真结果如图 7~9 所示。

表 1 仿真中 QUAV 参数

Table 1 QUAV parameters in simulation

物理量 数值

m/kg 0.65

l/m 0.32

Kt /（N/rad2） 3.1×10–5

KTor /（N·m/rad2） 7.5×10–7

Ix /（kg·m2） 7.5×10–3

Iy /（kg·m2） 7.5×10–3

Iz /（kg·m2） 1.3×10–2

fDx 0.1

fDy 0.1

fDz 0.15

图 6 半物理仿真系统结构

Fig.6 Structure of the semi-physical simulation system 
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图 7 无扰动条件下的滚转角跟踪结果

Fig.7 Roll angle tracking results without disturbance

（a）跟踪效果
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图 8 无扰动条件下的俯仰角跟踪结果

Fig.8 Pitch angle tracking results without disturbance
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图 9 无扰动条件下的偏航角跟踪结果

Fig.9 Yaw angle tracking results without disturbance

（a）跟踪效果
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表 2 无扰动下的跟踪误差累积

                Table 2 Cumulative error without disturbance （°）

项目 Qf Qθ Qψ ∑Qi

ILADRC 0.105 0.052 1.861 2.018

ADRC 0.310 0.201 11.422 11.933

图 10 仿真中添加的白噪声

Fig.10 White noise added in simulation
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根据图 7~9 的数据分析，ILADRC 展现出了更快的

响应速度，并且能够持续保持这种优势。对于 3 种不同

的期望信号，ILADRC 分别在 0.319 s、0.532 s 和 0.3 s 内

达到稳定的跟踪状态，显示出其优异的实时性能。在角

度跟踪方面，ILADRC 不仅表现出更小的波动范围，而且

其跟踪误差更小。ILADRC 在整个跟踪过程中累积产生

的误差仅相当于 ADRC 的约 16.9% ；具体到滚转、俯仰

及偏航这 3 个姿态角上，ILADRC 相较于 ADRC 的跟

踪误差则分别为后者的约 33.9%、25.9% 和 16.3%（表 2）。
综上所述，ILADRC 不仅能够在面对周期性信号时实现

高精度的跟随，同时也能对含有显著跳跃特征的信号做

出快速而有效的反应，具有强大的信号跟踪能力。

仿真 2 是突发白噪声干扰条件下的 QUAV 姿态跟

踪仿真，其主要目的是验证 ILADRC 在突发外界干扰下

的性能。在第 4.5 s 引入图 10 所示的白噪声作为外界突

发，仿真结果如图 11~13 所示。

根据图 11~13 所示的数据分析，ILADRC 算法在面

对突发扰动时表现出更强的稳定性。对于 3 种不同期

望角度下由外部干扰引发的最大偏差值，ADRC 分别为

0.242°、0.196° 和 0.702°；与之相比，ILADRC 在同一条件

下的最大偏差仅为 0.077°、0.075° 及 0.292°。这一结果表

明，ILADRC 不仅能够快速准确地评估并补偿外部干扰
图 11 突发扰动下的滚转角跟踪结果

Fig.11 Roll angle tracking results for sudden disturbance

（a）跟踪效果
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的影响，而且当干扰消失后也能迅速恢复对目标信号的

稳定追踪，从而证实了该方法在抑制突发性干扰方面的

有效性及其优秀的抗干扰特性。从表 3 可以看出，在总

跟踪累积误差方面，ILADRC 比 ADRC 低约 82.95% ；而

在滚转、俯仰以及偏航 3 个姿态角上，ILADRC 相对于
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ADRC 而言，其跟踪精度分别提高了约 66.37%、64.29%
与 83.82%。仿真 2 的结果表明，ILADRC 具有较强的抵

抗突发性外界干扰能力。

仿真 3 是自然不规则风干扰下的 QUAV 姿态跟踪，

其主要目的是验证 ILADRC 在外界不规则风干扰下的

性能，将风干扰模型 [29] 加入到 QUAV 姿态控制系统中，

仿真结果如图 14~16 所示。

从图 14~16 可以看出，尽管 ILADRC 在持续风干

扰下的角度跟踪波动幅度稍有上升，但增加幅度在可接

受范围之内。此外在每一周期内的稳定时间基本一致，

控制输出整体上呈现出较为平滑且稳定的特性。由表

4 可得， ILADRC 的总跟踪累积误差大约只有 ADRC 的

16.5%；具体到滚转、俯仰及偏航 3 个姿态角，ILADRC 的

跟踪误差分别约为 ADRC 的 40.0%、29.5% 以及 15.5%。

综合分析表 2~4 的信息可以得出，即使在面对连续性干

表 3 突发扰动下跟踪误差累积

            Table 3 Cumulative error under sudden disturbance （°）

项目 Qf Qθ Qψ ∑Qi

ILADRC 0.114 0.085 1.876 2.075

ADRC 0.339 0.238 11.593 12.170图 12 突发扰动下的俯仰角跟踪结果

Fig.12 Pitch angle tracking results for sudden disturbance

（a）跟踪效果
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图 13 突发扰动下的偏航角跟踪结果

Fig.13 Yaw angle tracking results for sudden disturbance
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图 14 自然不规则风干扰下的滚转角跟踪结果

Fig.14 Angle tracking results for natural irregular wind disturbances

（a）跟踪效果
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扰时，本文提出的方法也能够有效地维持信号稳定性，实

现对目标信号的有效追踪。

5 结论

针对在模型不确定性和未知外界扰动下 QUAV 姿

态控制问题，提出一种基于 EFDT-LESO 的串级 ILADRC
姿态控制器，得到结论如下。

（1）EFDT-LESO 可在不增加控制器参数的基础上

有效估计外界随机干扰，实现对干扰的快速抑制。

（2）串级控制策略可有效降低系统发生不稳定状

况的可能性，并有助于实现对预期信号更为迅速且平稳

的追踪。

（3）仿真结果表明，本文设计的 ILADRC 姿态角跟

踪误差不到 ADRC 的 20%，具有较高精度和稳定性，满

足 QUAV 姿态控制的要求。
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