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三旋翼飞行器的建模及其姿态自抗扰控制
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摘 要: 根据国内外旋翼飞行器的研究现状以及三旋翼飞行器的机械结构，对三旋翼飞行器进行力矩分析，建立数

学模型． 采用自抗扰控制方法对三旋翼飞行器的姿态角进行姿态控制，通过 Matlab仿真与 PID控制方法的对比试
验，以及跟踪不同数值大小的阶跃响应信号进行分组仿真． 仿真结果表明，自抗扰控制算法具有有效性和快速性，
分组试验表明针对不同大小的阶跃信号，可采用不同的参数进行调节． 结果表明: 该方法既具有良好的滤波性与
鲁棒性，又保留了 PID控制的大体框架与结构简单等优势，在工程和之后的试验中有一定的指导价值．
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Modeling of Three-rotor Aircraft and Its Attitude Based on ADＲC

ＲUAN Xiaogang，ZHANG Xiaorui，WANG Danyang
( School of Electronic Information and Control Engineering，Beijing University of Technology，Beijing 100124，China)

Abstract: According to the status of rotorcraft and mechanical structure of three-rotor，this paper
analyzed the torque of a three-rotor aircraft and established its mathematical model． Active disturbance
rejection control ( ADＲC) was applied to the control of attitude． To investigate the performance between
ADＲC and PID，series of comparative experiments were carried out． Ｒesults show that different sizes of
step signal can be adjusted by different parameters in ADＲC，and ADＲC is more effective and rapid than
PID． ADＲC can not only keep the general framework and structure of PID，but also has better
performance on filtering and robustness，which has important guiding significance in engineering and
experiments．
Key words: three-rotor aircraft; mathematical model; active disturbance rejection control ( ADＲC ) ;
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小型旋翼飞行器具有广阔的军事和民用前景，

近年来已成为国际上新的研究热点，当前国内外各

高等院校及研究机构针对于三旋翼式无人飞行器的

研究与开发尚处于起步阶段，大多数研究旋翼的实

验室对小型飞行器的研究主要是基于四旋翼、六旋
翼、八旋翼等具有对称结构的飞行器． 迄今为止，四
旋翼、六旋翼等具有对称结构飞行器在学术研究和
工程应用上取得相当大的进展，在国外的旋翼飞行

器中，如瑞士洛桑联邦科技学院 OS4，使用 4 个超声
波传感器探测障碍物、1 个超声波传感器测高度，很
好地实现了飞行器的避障功能; 美国 DragonflyerX4
采用碳纤维螺旋桨，由 4 个无刷电机驱动，具有自动
平衡及定点悬浮功能，由于自身结构轻便，平衡性在

原有旋翼飞行器的基础上大大提高; 在国内旋翼飞

行器的研究中，国防科技大学的实验室通过利用

DragonflyerX4 旋翼的动力系统和瑞士 Maxon电机与
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自己设计的齿轮减速装置结合的方式来开展针对于

微小型四旋翼飞行器的研究工作． 这些四旋翼飞行
器都是国内外具有代表性的旋翼飞行器，已经具有

很好的飞行性能与指标［1］． 但是在关键技术的研究
上，还有诸多的困难值得去挑战，如控制系统的最优

化、机械电气结构的精简、旋翼飞行器的持续航行的
时间、飞行姿态的精确控制等，这使其距离真正走向
成熟达到实用要求还有一定的差距．
相比较于四旋翼飞行器，三旋翼飞行器具有结

构简单、稳定性好、材料节省等优势． 但由于三旋翼
飞行器是一种不对称的结构的飞行器，因此它的力

矩分析、动力学建模、姿态控制等与四旋翼大为不
同． 国内外对于三旋翼飞行器的研究尚处于待开发
状态，本文在国内外相关研究基础上提出了三旋

翼飞行器的研究方案，目的是为三旋翼飞行器的

姿态控制研究提供有效途径并丰富无人机领域的

发展［2］．

1 三旋翼飞行器的力矩平衡分析

在三旋翼飞行器飞行过程中，螺旋桨电机会产

生 2 种力，如图 1 所示． 一种是电机产生的扭转力
f1、f2、f3，扭转力的方向可近似被认为是绕着 l1、l2、
l3 为轴的方向; 另一种力是 3 个电机产生的升力
F1、F2、F3

［3］，如图 2 所示，此组力为旋翼提供向上
的力使飞行器在半空中能完成上下的飞行，升力的

方向可近似看成是与 l1、l2、l3 端点接触，垂直于 x-y
轴方向向上． 当飞行器处于悬停状态时，应当满足 3
个力矩的平衡条件使飞机不会绕着 x、y、z轴转动．

图 1 三旋翼 x-y视图
Fig． 1 Three-rotor x-y view

第 1 个平衡条件，使三旋翼飞行器在悬停状态
下不绕着 z 轴转动，f1、f2 逆时针旋转，f3 顺时针旋
转，所以，可以得出平衡方程

f1 l'1 + f2 l'2 = f3 l'3 ( 1)
第 2 个平衡条件，使三旋翼飞行器在悬停状态

下不绕着 x轴转动，F1、F2 分别在 x 轴两侧，相反的
力矩方向可以使飞行器不绕着 x 轴转动，可得到平
衡方程

f1 l1 = f2 l2 ( 2)
第 3 个平衡条件，使三旋翼飞行器在悬停状态

不绕着 y轴转动，且会产生一个与 F1、F2 产生的相

反的力矩，可列出平衡方程

( F1 + F2 ) l0 =m0 l0 + f3 l'3 ( 3)

式中 l0 为飞行器的控制器配重 O到重心 O'的距离．
除上述的 3 个平衡条件之外，在悬停状态下还

需要 3 个螺旋桨提供的升力大小平衡旋翼飞行器的
重量，由此可列出平衡方程

F1 + F2 + F3 =mg ( 4)
式中 mg为飞行器总重量( 包括配重器) ．
假设 x轴为正方向，在悬停状态下 x、y、z 轴所

受螺旋桨合力为［4］

Fx

Fy

F









z

=
0
0

Fx + Fy + F









z

( 5)

单个电机可提供的升力为

Fi = Kiω
2 ( 6)

式中: Ki 为升力与转速平方的比例系数; Fi 为单个

电机可提供的升力．
单个电机可提供的扭转力为

fi = kiω
2 ( 7)

式中: ki 为升力与转速平方的比例系数; fj 为单个点
击可提供的升力．

图 2 三旋翼侧视图
Fig． 2 Three-rotor side view

由图 2 可知，由图可知，三旋翼飞行器在 x、y、z
轴上的力矩分析如下［5］

τ =

F1 l1 － F2 l2
( F1 + F2 ) l0 － F3 l'3
f1 l'1 + f2 l'2 － f3 l









3

( 8)
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2 三旋翼飞行器数学模型的建立

在建立三旋翼无人机的数学模型之前，必须求

出适合三旋翼飞行器的坐标转换矩，将物体坐标通

过欧拉公式转换为地面坐标［6］

Ｒ( φ，θ，ψ) =
cθcψ sφsψ + sφsθcψ sφsψ + cφsθcψ
cθsψ cφcψ + sθsψsφ － sφcψ + cφsθsψ
sθ sφcθ cφc









θ
( 9)

式中: c表示 cos; s表示 sin．
在建立好坐标转换矩阵后，x、y、z轴 3 个方向三

旋翼无人机受力情况为

F'x
F'y
F'


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




z

=

Fx

Fy

F



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




z

Ｒ( φ，θ，ψ) ( 10)

根据牛顿第二定律，建立在地面坐标下沿着 x、
y、z方向的线性方程为

x··= ( Fx － K'x) /m ( 11)
y··= ( Fy － K'y) /m ( 12)
z··= ( Fz － K'z) /m ( 13)

式中 K'为空气的阻力系数，空气的阻力和物体运动
的速度成正比，再加上飞行器姿态角之间的耦合动

量矩又可通过力矩矩阵可得到角加速度的表达

式［7］:

φ··= ( ( F1 l1 － F2 l2 ) + θ
·
ψ
·
( Iy － Iz ) ) / Ix ( 14)

θ··= ( ( F1 + F2 ) l2 － F3 l'3 + ψ
·
φ·( Ix － Iz ) ) / Iy ( 15)

ψ··= ( ( f1 l'1 + f2 l'2 － f3 l'3 ) + θ
·
φ·( Ix － Iy ) ) / Iz ( 16)

式中 Ix、Iy、Iz 分别为对应轴的转动惯量．
由此得出三旋翼直升机最终动力学数学模型方

程为

x··= ( u( 1) ( SφSψ + CφCψSθ ) ) /m － g ( 17)
y··= ( u( 1) ( SφSψCφ － SφCψ ) ) /m － g ( 18)

z··= ( u( 1) ( CφCθ ) ) /m － g ( 19)

φ··= ( u( 2) + θ
·
ψ
·
( Iy － Iz ) ) / Ix ( 20)

θ··= ( u( 3) + ψ
·
φ·( Ix － Iz ) ) / Iy ( 21)

ψ··= ( u( 4) + θ
·
φ·( Ix － Iy ) ) / Iz ( 22)

由于飞行器在悬停状态下对于姿态进行调节的

过程中，3 个通道的角度变化不会太大，因此，θ
·
ψ
·
、

ψ
·
φ·、θ
·
φ·项对于系统不会产生太大的影响，可以在计

算过程中不考虑这几项的影响，为了保证飞行器在

悬停状态时需要监测的状态量为 φ、θ、ψ，所以系统

的输出矩阵为 Y = ( φ，θ，ψ) T，在此选择了 4 个输入
量 u( 1) 、u ( 2 ) 、u ( 3 ) 、u ( 4 ) ，这 4 个输入量的表达
式为

u( 1) = F1 + F2 + F3 ( 23)
u( 2) = F1 l1 － F2 l2 ( 24)

u( 3) = ( F1 + F2 ) l2 － F3 l'3 ( 25)
u( 4) = f1 l'1 + f2 l'2 － f3 l'3 ( 26)

由于 l'1、l'2、l'3、l1、l2、l3 由机体的机械结构决定，
为常量，因此可知，系统的输入量由电机 3 个旋叶的
转速所决定，从而建立起数学模型．

3 自抗扰姿态控制器的设计

自抗扰控制器是一种不用依赖精确的数学模型

而通过局部误差来抑制全局误差的较为先进的控制

方法，具有算法简便、鲁棒性好、抗噪声性能好等优
点． 常见的自抗扰控制器分为非线性跟踪微分器
( tracking differentiator，TD ) 、扩张状态观测器
( extended state observer，ESO) 和非线性误差反馈控
制模块( nonlinear state error feedback，NLSEF) 3 个模
块［8］． 跟踪微分器 TD能够跟踪参考输入信号v( t) ，
安排预期过渡过程，还能够于有限时间单调地跟上

输入信号，同时也给出过程的微分信号，用 TD 来安
排过渡过程，是否预先得知目标 v ( t) 的变化，更重
要的是能否实时得到信号 v( t) 的值使得系统输的
超调减少，TD 的输入为 v( t) ，输出 v1，v2，…，vn ． 分
别代表经过分步柔化以后的各阶导数． 扩张状态观
测器 ESO能实时估计出作用与系统的扰动总和，并
给予补偿的办法替代误差积分的反馈作用． 而非线
性误差反馈控制模块 NLSEF 能在非线性领域寻找
更合适的组合形式来形成误差反馈律． 自抗扰控制
器的结构如图 3 所示．

图 3 自抗扰控制器的结构
Fig． 3 Structure of the ADＲC controller

3. 1 非线性跟踪微分器的设计
在许多经典意义下的不可微函数作为输入信号

用许多传统上的经典方法无法跟踪，但许多在经典
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意义下不可微的函数却有着其广义函数，对广义函

数来说，其微分运算是比较自由的． 所以自抗扰控
制器引入非线性跟踪微分器环节来构造非线性微分

跟踪器． 它的设计理论所述为
z·1 = z2


z·n － 1 = zn
z·n = f( z1，z2，…，zn










)

( 27)

式( 27) 所有解都满足
lim
t→∞

zi ( t) = 0，i = 1，2，…，n ( 28)

那么对任意局部可积信号 v( t) ，和任意 T ＞ 0，微分
方程

x·1 = x2


x·n － 1 = xn

x·n = γ
n f( x1 － v( t) ，x2 /γ，…，xn /γ

n － 1










)

( 29)

的解的第 1 个分量 x1 ( γ，t) ，将满足
lim
t→∞

xi ( t) = 0，i = 1，2，…，n ( 30)

为了使系统能够更好地跟踪类似阶跃信号的控

制量很大的信号，使预期过渡过程能更好地跟踪输

入信号，现将 f函数定为 fhan( x1，x2，γ，h) ，表示为
d = γh2

a0 = hx2
y = x1 + a0

a1 = d( d + 8 | y |槡 )

a2 = a0 + sign( y) ( a1 － d) /2

a = ( a0 + y) fsg( y，d) + a2 ( 1 － fsg( y，d) )

fhan = － γa /dfsg( a，d) － γsign( a) ( 1 － fsg( a，d

















) )

( 31)
式中: h为积分步长; γ为速度因子． 选择合适的积
分步长和速度因子可以更好地跟踪输入号．
3. 2 非线性误差反馈设计
由于函数 fhan( x1，x2，γ，h)

［8］具有快速并消除

震颤的特殊功能，因此用它来进行状态反馈的非线

性配置，非线性 PID和自抗扰控制器等一些中的误
差的非线性组合等是很理想的．
为了更有效地把 fhan( x1，x2，γ，h) 用于状态反

馈中，引入阻尼因子 c来把 fhan( x1，x2，γ，h) 中的变
量 x2 改成 cx2，得 fhan( x1，x2，γ，h) ．
在上述公式当中，c、γ、h1 是可以调节的参数，c

的有限调节可以减小震荡［9］，抑制超调，γ、h1 的调

节与非线性跟踪微分器的方法相同．

3. 3 扩张状态观测器设计
对于动态过程而言，系统外部变量的观测来确

定系统内部状态变量的装置叫做状态观测器，非线

性状态观测器是可以推广到任意阶系统上［8］，如对

系统:

x·1 = x2


x·n － 1 = xn

x·n = f( x1，x2，…，xn ) + bu

y = x













1

( 32)

可以建立如下状态观测器

e1 = z1 － y

z·1 = z2 － β01e1
z·2 = z3 － β02 | e1 |

1 /2 sign( e1 )



z·n － 1 = zn － βn － 1 | e1 |
1 /2n － 2 sign( e1 )

z·n = － βn － 1 | e1 |
1 /2n － 1 sign( e1 ) +















bu

( 33)

在进行数值仿真时，为了避免高频颤振现象的

出现，把函数 | e1 | αsign( e1 ) 改造成原点附近具有线
性段的连续的幂次函数

fal( e，α，δ) =
e /δα － 1 | e |≤δ
| e | αsign( e) | e | ＞{ δ

( 34)

最后，使用基于 fal函数的观测器方程组
e1 = z1 － y

z·1 = z2 － β01 fal( e，α，δ)

z·2 = z3 － β02 fal( e，α，δ) + b0u

z·3 = － β03 fal( e，α，δ













)

( 35)

式中: β01、β02、β03为可选参数; α 越小，跟踪越快
［10］，

但是会影响观测器滤波的效率，本文依据每个模块

的整定方法，整定出一组合适的参数．

4 三旋翼飞行器的控制模拟仿真

在上述建模过程中，将三旋翼三通道耦合系统

通过数学变换变成了四通道单输入输出系统，更方

便用经典的 PID控制方法和自抗扰控制方法对系统
进行控制调节．
通过三维仿真软件可测得该设计机体的转动惯

量和质量分别为

Ix = 0. 43 kg·m2，Iy = 0. 55 kg·m2

Iz = 0. 97 kg·m2，m = 3. 8 kg
三旋翼自抗扰控制器的设计思路如图 4 所示．
本文采用 Matlab进行对比实验( 见图 5 ～ 16 ) ，
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图 4 三旋翼自抗扰控制器的示意图
Fig． 4 Three rotor schematic of ADＲC

图 5 3°俯仰角阶跃响应曲线
Fig． 5 3° pitch angle step response curve

图 6 3°横滚角阶跃响应曲线
Fig． 6 3° roll angle step response curve

在各个姿态角上对跟踪，3°、10°、30°阶跃信号的
PID控制与自抗扰控制仿真结果进行对比，并且在

图 7 3°偏航角阶跃响应曲线
Fig． 7 3° yaw angle step response curve

图 8 10°俯仰角阶跃响应曲线
Fig． 8 10° pitch angle step response curve

图 9 10°横滚角阶跃响应曲线
Fig． 9 10° roll angle step response curve

图 10 10°偏航角阶跃响应曲线
Fig． 10 10° yaw angle step response curve
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图 11 30°俯仰角阶跃响应曲线
Fig． 11 30° pitch angle step response curve

图 12 30°横滚角阶跃响应曲线
Fig． 12 30° roll angle step response curve

图 13 30°偏航角阶跃响应曲线
Fig． 13 30° yaw angle step response curve

图 14 跟踪方波信号
Fig． 14 Square wave signal tracking

图 15 跟踪正弦信号
Fig． 15 Sine signal tracking

图 16 偏航角转向 30°白噪声实验
Fig． 16 Yaw steering 30° white noise test

以上跟踪 30°阶跃信号的参数上对于偏航 30°进行
白噪声干扰和俯仰通道跟踪正弦信号和方波信号的

实验，各个参数的值见表 1 ～ 3( 各姿态角参数) ．

表 1 10°姿态角自抗扰参数
Table 1 10° attitude angle ADＲC parameters

γ γ1 h1

12 000 /8 000 /
5 500

23 500 /24 000 /
30 000

0. 002 3 /0. 002 /
0. 001 2

α β01 β02

0. 2 /0. 2 /0. 2 0. 18 /0. 18 /0. 18 3 /3 /3

δ c a

0. 1 /0. 1 /0. 1 1 /1 /1 0. 5 /0. 5 /0. 5

β03 h 1 /b0

0. 2 /0. 2 /0. 2
0. 002 3 /0. 002 /

0. 002 5
0. 43 /0. 55 /0. 97

仿真结果表明: 在各个单通道姿态角上的不同

角度的阶跃信号的响应，自抗扰控制算法超调量要

比 PID控制算法小，并且响应速度比 PID 控制算法
要迅速． 而对于较小的角度的阶跃响应，采用较大
的速度因子 γ、γ1 会使得系统的超调量增大或使系
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统的曲线不平滑以及欠补偿等一系列不稳定的现

象，所以，选择合适的步长 h，合适的速度因子 γ、γ1

来跟踪不同数值的角度阶跃信号，在跟踪 30°阶跃
信号的参数下进行白噪声实验和跟踪正弦信号和方

波信号的实验中，可以看到自抗扰控制方法相比于

PID控制方法具有更好地抗干扰和跟踪信号的能
力，由此可以充分地体现自抗扰控制的有效性和抗

干扰性．

表 2 3°姿态角自抗扰参数
Table 2 3° attitude angle ADＲC parameters

γ γ1 h1

8 000 /4 000 /
2 638

8 000 /8 000 /
6 000

0. 001 2 /0. 002 /
0. 001 2

α β01 β02
0. 2 /0. 2 /0. 2 0. 18 /0. 18 /0. 18 3 /3 /3

δ c a

0. 1 /0. 1 /0. 1 1 /1 /1 0. 5 /0. 5 /0. 5

β03 h 1 /b0

0. 2 /0. 2 /0. 2 0. 002 3 /0. 002 /
0. 002 5

0. 43 /0. 55 /0. 97

表 3 30°姿态角自抗扰参数
Table 3 30° attitude angle ADＲC parameters

γ γ1 h1

26 000 /25 000 /
15 740

90 000 /80 000 /
39 600

0. 001 2 /0. 002 /
0. 001 2

α β01 β02
0. 2 /0. 2 /0. 2 0. 18 /0. 18 /0. 18 3 /3 /3

δ c a

0. 1 /0. 1 /0. 1 1 /1 /1 0. 5 /0. 5 /0. 5

β03 h 1 /b0

0. 2 /0. 2 /0. 2 0. 0023 /0. 002 /
0. 0025

0. 43 /0. 55 /0. 97

5 结论

1) 相比于传统的 PID控制方法，自抗扰控制方
法具有更好的跟踪阶跃信号的优势．

2) 在此基础上，针对于不同幅值的阶跃信号可
采取不同的参数进行跟踪．

3) 在白噪声的抗干扰实验中，自抗扰控制方法
比 PID控制方法具有更好的抗噪声效率．

4) 在三旋翼动力学模型的基础上，自抗扰控制方

法跟踪不同种类的信号比 PID控制方法效果更好．
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