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自抗扰fal函数改进及在四旋翼姿态控制中的应用
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摘 要: 将自抗扰控制器 (ADRC)应用于四旋翼飞行器姿态控制.首先,对扩张状态观测器 (ESO)进行理论分析,
对扩张状态观测器中的非线性 fal函数进行改进,得到改进型 faln函数,并对改进后的状态观测器进行收敛性判断;
然后,将传统的 fal函数与改进型 faln函数进行仿真实验对比,以验证改进型 faln函数能够更好地达到“大误差,小
增益”的效果;最后,将改进的 faln函数应用于四旋翼飞行器姿态控制,仿真结果表明,改进后的 faln函数具有比传
统 fal函数更优的抗扰效果.
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Fal function improvement of ADRC and its application in quadrotor
aircraft attitude control
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Abstract: An active disturbance rejection controller(ADRC) is applied to quadrotor aircraft attitude control. Firstly,
the extended state observer(ESO) is analysed and the improved faln function is got based on improvement of the ESO’s
nonlinear fal function. The convergence of the improved ESO is demonstrated. Then, compared with traditional fal
function, the improved faln function can obtain better effect of“big error, small gain”. Finally, the improved faln
function is applied to quadrotor aircraft attitude, and simulation results show that the proposed function is superior to the
traditional fal function on disturbance rejection.
Keywords: quadrotor aircraft；active disturbance rejection controller；extended state observer；fal function；attitude
control

0 引 䀰

随着电子技术的发展以及现代控制技术的成

熟,科研人员制造出了体积小、成本低、机动灵活、
可实现空中悬停的四旋翼飞行器.四旋翼飞行器是
由4个控制输入 (4个电机)实现6个自由度运动的欠
驱动系统,具有非线性、强耦合和干扰敏感等特性,
其控制器的设计已成为许多研究机构和高校的研究

重点[1].目前,针对四旋翼飞行器的姿态控制方法有
PID控制[2]、鲁棒控制[3-4]、滑模控制[5-7]、LQ[8]等.
在现实中,由于PID控制算法对被控对象模型没有要
求,参数调试简单,且应用比较成熟,在许多四旋翼飞

行器产品中广泛采用.但是, PID控制器本身有其不
可克服的缺陷,针对其缺陷,韩京清[9]首先提出了自

抗扰 (ADRC)控制器.自抗扰控制器继承了PID不要
求被控对象精确模型的优点,同时克服了PID调节时
间与超调量矛盾的特性[10].
对于工业对象,不可能完全知道其“精确”模型,

但因为控制对象通常是人工设计制造的,因此它的输
入输出基本规律 (标准型)会“基本”知道.标准型只
是系统实际特性的一部分,标准型与系统实际特性的
差就是系统的不确定性,即总扰动,它是对象内扰和
外扰的总和.对总扰动的估计可以采用现代控制理
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论的状态观测器方法,则扰动可以从系统实际特性中
消除掉,这即是自抗扰的基本思想,其中“自”是“主
动”从系统中估计总扰动,而不是PID算法从“被动”
的反馈中消除误差.

文献 [11]设计了自抗扰控制器和PID控制器以
实现对四旋翼飞行器的姿态控制,实验结果表明自抗
扰控制器的控制效果更优;文献 [12]设计了3种离散
型自抗扰控制器实现四旋翼飞行器的姿态控制,并说
明了三者的优缺点;文献 [13]设计了四旋翼飞行器的
双环控制,双环分别为姿态控制环和位置控制环,文
献中使用自抗扰控制器设计四旋翼飞行器的姿态控

制器,作为位置控制的基础;文献 [14]使用自抗扰控
制器设计了四旋翼飞行器的姿态控制器,并进行了
风扰实验,结果表明自抗扰控制器具有较好的抗扰
性;文献 [15-16]研究了线性自抗扰控制器 (LADRC)
的抗扰性,设计了线性自抗扰控制器实现四旋翼飞行
器的姿态控制;文献 [17]设计了四旋翼飞行器避障系
统,其中姿态控制环采用的是自抗扰控制器实现姿态
的解耦控制;文献 [18]对自抗扰控制器中的非线性函
数进行了改造,使得非线性曲线特性更加符合“小误
差大增益,大误差小增益”的特性,并应用于四旋翼飞
行器的姿态控制.以上大部分文献都是运用传统的自
抗扰控制技术实现四旋翼飞行器的姿态控制,并没有
对自抗扰控制器内部函数的工作机理进行深入分析.

本文针对四旋翼飞行器的大幅度扰动问题,首先
设计自抗扰控制器用于四旋翼飞行器的姿态控制;
然后将传统的非线性函数进行改进,论证应用改进
faln函数的扩张状态观测器的收敛性;最后在仿真实
验中验证所设计控制器的控制性能.

1 四旋翼飞行器数学模型

由于四旋翼飞行器的非线性特性,其模型不可能
精确建立,本节基于假设建立四旋翼飞行器姿态角数
学模型.在建立模型的过程中提出如下假设: 1)四旋
翼飞行器所有结构都是刚性的; 2)四旋翼飞行器严
格对称; 3)四旋翼飞行器中心和重心重合.
建立地面坐标系Oxyz ,Θ = [φ θ Ψ ]为机体姿

态欧拉角, I = [Ix Iy Iz]为机体各轴对应的转动惯

量,四旋翼飞行器姿态数学模型为

φ̈ =
Iy − Iz

Ix
θ̇Ψ̇ +

Irotor

Ix
θ̇γ +

L

Ix
U1,

θ̈ =
Iz − Ix

Iy
φ̇Ψ̇ − Irotor

Iy
φ̇γ +

L

Iy
U2,

Ψ̈ =
Ix − Iy

Iz
θ̇φ̇+

1

Iy
U3,

z̈ =
U4

m
cos θ cosφ− g.

(1)

其中 

U1 = b(ω4
2 − ω2

2),

U2 = b(ω3
2 − ω1

2),

U3 = d(ω1
2 + ω3

2 − ω2
2 − ω4

2),

U4 = b(ω1
2 + ω3

2 + ω2
2 − ω4

2);

(2)

γ = ω1 − ω2 + ω3 + ω4; (3)

Irotor为电机转动惯量;m为四旋翼飞行器质量;L为
旋翼中心轴到四旋翼飞行器质心的距离; b为旋翼升
力系数; d为旋翼反扭矩系数;ωi为电机转速.

2 自抗扰控制器原理

自抗扰控制器由3部分组成,分别为跟踪微分器
(TD)、扩张状态观测器 (ESO)和非线性状态误差反馈
律(NLSEF).

2.1 自抗扰控制器结构

1)跟踪微分器.v̇1 = v2,

v̇2 = fhan(x1, x2, r, h).
(4)

其中fhan(x1, x2, r, h)为最速综合函数,表达式为

d = rh2,

a0 = hx2,

y = x1 + a0,

a1 =
√

d(d+ 8|y|),

a2 = a0 +
a1 − d

2
signy,

sy = (sign(y + d)− sign(y − d))/2,

a = (a0 = y − a2)sy + a2,

sa = (sign(a+ d)− sign(a− d))/2,

fhan(x1, x2, r, h) = r
(

signa− a

d

)
sa − rsigna.

(5)

2)非线性状态误差反馈律.

e1 = v1 − z1,

e2 = v2 − z2,

u0 = β1fal(e1, α1, δ) + β2fal(e2, α2, δ),

u = u0 −
z3
b
.

(6)

其中一种传统非线性函数形式如下所示:

fal(e, αi, δ) =


e

δ1−αi
, |e| ⩽ δ;

|e|αisign(e), |e| > δ.
(7)

3) 扩张状态观测器.扩张状态观测器是自抗扰
控制器的核心部分,其主要功能是根据被控对象的输
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出信号y和控制输入信号u估计出被控对象系统内

部状态x1、x2以及总和扰动量x3.扩张状态观测器
表达式为

e1 = z1 − y,

ż1 = z2 − β01e1,

ż2 = z3 − β02fal(e1, α1, δ) + bu,

ż3 = −β03fal(e1, α2, δ).

(8)

4) 扩张状态观测器观测误差分析.设一非线性
系统为 

ẋ1 = x2,

ẋ2 = f(x1, x2) + bu,

y = x1.

(9)

将函数 f(x1, x2)扩充为系统新的状态变量 x3,记
x3(t) = f(x1(t), x2(t)),并记

ẋ3(t) = ω(t), (10)

则式(9)可以扩张成新的线性系统如下:

ẋ1 = x2,

ẋ2 = x3 + bu,

ẋ3 = ω(t),

y = x1.

(11)

对此系统建立状态观测器如式(8).
假设式 (11)中的扩张状态 ẋ3(t) = ω(t)是常值

ω0,且设 fal(e, αi, δ) = |e|αisign(e),则式 (11)和 (8)的
误差方程为

ė1 = e2 − β01e1, e1 = z1 − y;

ė2 = e3 − β02|e1|α1sign(e1), e2 = z2 − x2;

ė3 = ω0 − β03|e1|α2sign(e1), e3 = z3 − x3.

(12)

当此系统达到稳态时,方程右侧全收敛于零,有
e2 − β01e1, e1 = z1 − y;

e3 − β02|e1|α1sign(e1) = 0;

ω0 − β03|e1|α2sign(e1) = 0.

(13)

因此误差系统的稳态误差为

|e1| =
( ω0

β03

) 1
α2
,

|e2| = β01

( ω0

β03

) 1
α2
,

|e3| = β02

( ω0

β03

) 1
α1
.

由文献 [19]中得出的限制条件可知β03 > ω0,则系统

稳态误差 |e1|的值小于1.

2.2 Fal函数改进及分析

由文献 [19]中的仿真实验分析可知, fal函数各
参数意义如下.

1) δ与fal函数线性段的斜率成反比.
2) α影响 fal函数的大小.当 |e| ⩽ δ时,扩张状态

观测器工作在线性区域,避免误差很小时产生高频振
荡,其中α越小,在误差e相同条件下 fal绝对值越大.
当 |e| > δ时,观测器工作在非线性区域,根据幂函数
特性,当 |e| < 1时,α越小,在误差e相同条件下 fal绝
对值越大;当 |e| > 1时,α越大,在误差e相同条件下

fal绝对值越小;当 |e| = 1时,在误差e相同条件下 fal
绝对值相等.
当误差较大时,为了加快减小系统增益,增强系

统的抗扰性,需对fal函数进行改进,在2.1节中已经得
出系统的稳态误差 |e1|小于1,因此可以设计出 faln函
数,其形式如下所示:

faln(e, αi, δ) =


e

δ1−αi
, |e| ⩽ δ;

|e|αisign(e), δ < |e| < 1;

1, |e| ⩾ 1.

(14)

faln函数限幅为1,且具有一定通用性,幅值不需根据
具体的被控对象而设计,当误差e大于1时,其输出为
常值,降低大误差产生的增益量.

以下对 fal和 faln函数进行对比分析.对式 (7)和
(14)进行变换,可得

fal(e, αi, δ) =
fal(e, αi, δ)

e
e = λ(e)e, (15)

faln(e, αi, δ) =
faln(e, αi, δ)

e
e = λ′(e)e. (16)

其中

λ(e) =


1

δ1−αi
, |e| ⩽ δ;

|e|αi−1
, |e| > δ.

λ′(e) =


1

δ1−αi
, |e| ⩽ δ;

|e|αi−1
, δ < |e| < 1;

1

e
, |e| ⩾ 1.

当 |e| < 1 时,λ(e)和λ′(e)对e的增益效果相同,此时
λ(e) = λ′(e) > 1;当 |e| > 1时,由于

1

e
< |e|αi−1

< 1,
此时λ′(e) < λ(e) < 1.因此,当误差较大时, faln函数
优于fal函数.

3 三阶状态观测器收敛性条件

将式 (14)的 faln函数代替式 (8)中的 fal函数,重
新计算误差方程(12),并写为如下形式:
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ė = −A(e)e. (17)

其中

A(e) =


β01 −1 0

β02
faln(e1, αi, δ)

e1
0 −1

β03
faln(e1, αi, δ)

e1
0 0

 . (18)

引理1 [20] 若存在矩阵

D =

 d11 d12 d13

−d12 d22 d23

−d13 −d23 d33

 , (19)

且矩阵D的主对角元素为正数,使得矩阵DA(e)正

定对称,则系统(17)的零解是Lyapunov渐近稳定的.
根据引理1,只要构造出满足条件的D矩阵使得

DA(e)对称正定,则式 (17)是渐近稳定的,观测器状
态z1, z2, z3能够跟踪上x1, x2, x3.下面将寻找满足条
件的D矩阵.
计算矩阵DA(e)可得

DA =


D11 −d11 −d12

D21 d12 −d22

D31 d31 d23

 . (20)

其中

D11 = d11β01 + d12β02F + d13β03F,

D21 = −d12β01 + d22β02F + d23β03F,

D31 = −d13β01 − d23β02F + d33β03F,

F =
faln(e1, αi, δ)

e
,

这里F有界,且0 < F <
1

δ1−αi
.若要保证DA(e)正

定对称,其对称元素相等, 3个顺序主子式行列式均大
于零,则可得如下等价条件:

d22 = −d13, (21)

D31 = −d12, (22)

D21 = −d11, (23)

D11 > 0, (24)∣∣∣∣∣D11 −d11

−d11 d12

∣∣∣∣∣ > 0, (25)∣∣∣∣∣∣∣∣
D11 −d11 d12

−d11 d12 d22

−d12 −d22 d23

∣∣∣∣∣∣∣∣ > 0. (26)

在此可令d11 = 1, d22 = d23 = ε, ε为无限趋近
于零的正数,则满足引理1.结合式(20)和(21)可得

d13 = −ε. (27)

结合式(20)中D31的定义和条件(22)可得

d12 = −εβ01 + d23β02F − εβ03F. (28)

由式(28)和(20)中D21的定义,并结合条件(23)可得

d23 =
1 + εβ01

2 + εβ02F − εβ03F

BF
, (29)

其中B = β01β02−β03.结合式(27)∼ (29)及(20)中的
定义,式(24)等价于

D11 =

β01 − ε(β01β02 + β03)F−

εβ02β03F
2 +

β02
2F

B
+

ε(β01
2 + β02F + β01β03F )β02

2F

B
> 0. (30)

又因为F有界, ε无限趋近于零,则上式可以简化为

D11 ≈ β01 +
β02

2F

B
> 0. (31)

式(31)成立的充要条件为

B > 0, (32)

或 B < 0,

β01B + β02
2F < 0.

(33)

由于F > 0,且β01、β02为正数,则条件 (33)等价于
β01B + β02

2F < 0.以下分别论述式 (32)和 (33)的成
立条件.
因为ε无限趋近于零,由式(28)和(29)可得

d23 ≈ 1

BF
> 0, (34)

d12 ≈ d23β02F > 0. (35)

若条件 (33)成立,则有d23 < 0, d12 < 0,这与对
称正定矩阵的性质相矛盾,故条件(33)被排除.
若条件 (32)成立,式 (34)和 (35)与对称正定矩

阵对角线元素大于零的性质一致,则需进一步判断
条件 (32)是否可以使得条件 (25)和 (26)成立.将式
(28)∼ (30)代入条件(25),并将d11 = 0代入,可得

D11d12 − 1 =

β01β02B + β02
3F

B2
− 1 =

β01β02B + β02
3F − β03B + β03B

B2
− 1 =

B2 + β02
3F + β03B

B2
− 1 > 0. (36)

由式(36)可得条件(32)可以保证条件(25)成立.
将条件(26)行列式展开,可得

D11(d12d23 − d22
2)− 2d11d12d22−

d12
3 − d11

2d23 > 0. (37)
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将d11, d22 = d33 = ε(ε → 0+)代入式(37),可得

D11d12d23 − d12
3 − d23 > 0. (38)

将式(31)、(34)和(35)代入(37)左侧,整理可得

D11d12d23 − d12
3 − d23 =

β01β02 −B

B2F
=

β01β02 − (β01β02 − β03)

B2F
=

β03

B2F
> 0. (39)

因此条件(32)可以使不等式(26)成立.
在条件 (32)中,β01、β02 和β03分别为式 (8)中非

线性函数的系数,式 (8)中 ż3为式 (11)中扩充状态 ẋ3

的跟踪函数,由于 ẋ3为系统的总扰动 (被控对象的内
扰和外扰总和),当 ż3可以跟踪上 ẋ3时,β03系数越大

说明系统的扰动越大.当扰动超过一定界限时,若条
件(32)不成立,则系统无法收敛达到稳态.

综上,当条件 (32)成立时,可以找到满足引理1要
求的矩阵D,使得矩阵DA(e)对称正定,则可得系统
(17)的零解是Lyapunov渐近稳定的.

4 仿真实验及结果

4.1 Fal和faln函数对比实验

对式 (7)、(14)∼ (16)中参数取特例α = 0.25,其
特性曲线如图1和图2所示.
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图 1 fal和 faln函数特性曲线
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图 2 fal和 faln增益特性对比

由图1可得,当误差大于1时, faln函数输出值被
固定为1,明显小于 fal函数输出值.由图2可得,当误
差坐标轴大于1时, faln函数输出增益明显小于 fal函
数输出增益.由式 (15)和 (16)可知, ESO的 z1, z2, z3

分别对系统状态x1, x2, x3进行跟踪观测,因此当误
差较大时, faln函数产生较小的增益量,使得观测器
状态z1, z2, z3与被跟踪状态x1, x2, x3不会产生较大

偏离.综上可得,当误差大于 1时, faln函数更有利于
ESO对被控系统的跟踪观测.

4.2 四旋翼飞行器faln自抗扰算法验证实验

四旋翼飞行器的参数如表1所示.

表 1 四旋翼飞行器仿真参数数值表

符号 物理意义 数值

m / kg 四旋翼飞行器质量 1.4

L / m 旋翼中心到质心距离 0.56

g / (N·s−2) 重力加速度 9.81

b / (N·s−2) 升力系数 1.332 8 ×10−5

d / (N·s−2) 阻力系数 1.385 8 × 10−6

Ix/Iy / (kg · m2) x轴/y轴惯性张量 0.05

Iz / (kg · m2) z轴惯性张量 0.24

Irotor / (kg · m2) 电机转动惯量 0.044

为了验证本文所改进的 faln函数的有效性,将非
线性函数 fal和 faln应用于自抗扰控制器的扩张状态
观测器进行对比.本文根据文献 [11]的参数调试原
则进行参数整定,所调试的自抗扰控制器参数见表2.

表 2 ADRC仿真参数

参数符号 横滚通道 俯仰通道 偏航通道 高度通道

TD
r 34 34 34 8

h 0.05 0.05 0.05 0.05

ESO

β1 100 120 100 150

β2 3 200 3 200 3 000 3 000

β3 112.5 112.5 20 170

α1 0.5 0.5 0.5 0.5

α2 0.25 0.25 0.25 0.25

δ 0.1 0.1 0.1 0.01

NLSEF

k1 20 25 65 90

k2 55 55 75 100

b 220 220 90 80

α1 0.75 0.75 0.75 0.75

α2 1.25 1.25 1.25 1.25

δ0 0.2 0.2 0.2 0.2

4.3 Faln抗扰性分析实验

四旋翼飞行器在控制飞行中可能遇到各种外界

干扰.假设四旋翼飞行器在飞行过程遇到阵风干扰,
使得四旋翼飞行器姿态角产生较大的角度偏差,通过
对三姿态角的反馈变量加入矩形波模拟受到的阵风
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干扰.在5 s、10 s和15 s时,分别对俯仰角φ、横滚角

θ和偏航角Ψ加入幅值为30、脉冲宽度为1 s的矩形
波,同时实际系统会受到传感器噪声的影响,在 3个
姿态通道反馈量中加入高斯白噪声来模拟传感器噪

声.在非线性状态观测器中应用原 fal函数和改进的
faln函数进行仿真实验对比,其结果如图3所示.

faln

fal

0 5 10 15 20

t /s

0

20

40

faln

fal

faln

fal

0 5 10 15 20

t /s

0 5 10 15 20

t /s

0

20

40

0

20

40

φ
/ 

( °
)

θ
/ 

( °
)

Ψ
/ 

(°
)

图 3 faln函数和 fal函数相比

从图 3可以观察到,对于外界大幅度干扰,使用
改进 faln函数和原 fal函数设计的自抗扰控制器都能
够使飞行器在外部扰动作用下恢复稳定.在外界大
幅度扰动下, fal函数设计的自抗扰控制器将四旋翼
飞行器俯仰通道和横滚通道控制在12◦左右,相比之
下,经过改进的 faln函数设计的自抗扰控制器效果更
优,可以将俯仰通道和横滚通道扰动影响控制在 6◦

的范围以内.
下面通过横滚通道来分析扩张状态观测器.本文

设计的为三阶扩张状态观测器,在横滚通道中状态z2

和 z3的观测使用了非线性函数,本文只分析 z2中的

非线性函数工作原理.图4和图5所示为在相同参数
条件下的ESO中, fal函数和 faln函数随着误差e变化

的放大曲线和增益曲线.
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图 4 ESO中 fal函数误差增益曲线部分图
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图 5 ESO中 faln函数误差增益曲线部分图

图4为ESO中 fal函数的增益曲线和放大曲线图
的细节放大,从图 4可以明显观察到,在脉冲信号持
续的1 s时间内及脉冲消失后, fal增益曲线有4次大
幅度震荡, fal放大曲线在8.5 s收敛接近于零;图5为
ESO中改进 faln函数的增益曲线和放大曲线图的细
节放大,与图4相对比,图5中的 faln增益曲线只有两
次大幅度震荡,其 faln的放大曲线在7.5 s收敛接近于
零.综上,将改进后的 faln函数应用到ESO中,能够使
系统对大幅度扰动有较强的抵抗性.

5 结 论

本文的研究重点在于如何使四旋翼飞行器在遇

到大扰动时能够保持姿态控制有较小的波动.基于
“大误差,小增益”的理论设计了 faln函数,将 fal函数
细致划分为三段函数,并将设计的 faln函数加入到
ESO中,给出了ESO收敛条件.通过对 faln函数进行
的一系列仿真实验与分析,验证了将 faln函数加入自
抗扰控制器中能够使四旋翼飞行器系统抵抗外界强

干扰的能力更强.
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