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基于复合全局非奇异快速终端滑模的四旋翼无人机轨迹跟踪控制 

陈 城 1，刘云平 1，张永宏 1，孙元鑫 1，徐 梁 2 
（1. 南京信息工程大学 自动化学院，南京 211044；2. 中国人民解放军海军大连舰艇学院，大连 116016） 

摘要：为提升四旋翼无人机在多源干扰情况下的轨迹跟踪精度和快速性，提出了一种复合全局非奇异

快速终端滑模控制方法。首先，充分考虑四旋翼无人机位置和姿态回路特性，将其划分为 4 个独立通

道使其转为级联通道。其次，采用扩张状态观测器对集总干扰（各通道中的耦合项和外部干扰）和状

态信息进行估计，基于估计的信息设计复合全局非奇异快速终端滑模控制，并采用饱和函数代替符号

函数以保证控制量的连续性。最后，仿真结果表明，所提方法相比较于传统的 PID、自抗扰控制及非

奇异快速终端滑模控制方案分别提高了 76.3%、62.7%及 74.4%，验证了所提控制方案具有更高的轨迹

跟踪精度和抗干扰性。 
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Trajectory tracking control of quadrotor UAV based on composite 
global non-singular fast terminal sliding mode 

 
CHEN Cheng1, LIU Yunping1, ZHANG Yonghong1, SUN Yuanxin1, XU Liang2 

(1. School of Automation, Nanjing University of Information Science and Technology, Nanjing 211044, China;  
2. PLA Dalian Naval Academy, Dalian 116016, China) 

 
Abstract: To improve the trajectory tracking accuracy and rapidity of quadrotor unmanned aerial vehicles 
under multi-source interference, a composite global non-singular fast terminal sliding mode control method is 
proposed. Firstly, the characteristics of the position and attitude loop of the quadrotor UAV are fully 
considered and divided into four independent channels to convert them into cascade channels. Secondly, the 
expanded state observer is adopted to estimate the lumped interference (coupling terms and external 
disturbances in each channel) and state information. Based on the estimated information, a composite global 
non-singular fast terminal sliding mode control method is designed, and the saturation function is used instead 
of the sign function to ensure the continuity of the control quantity. Finally, the simulation results show that 
compared with the traditional PID, active disturbance rejection control, and non-singular fast terminal sliding 
mode control schemes, the proposed control schemes are 76.3%, 62.7% and 74.4% higher, verifying that the 
proposed control schemes have higher trajectory tracking accuracy and anti-disturbance. 
Keywords: quadrotor UAV; trajectory tracking; extended state observer; non-singular fast terminal sliding 
mode; anti-disturbance 
 
近年来，随着低空经济的提出，无人机的研究与

应用再次得到关注和推广。其中，四旋翼无人机凭借

其低成本、可垂直起降及空中悬停等优势在其中扮演

着越来越重要的角色。然而四旋翼无人机是高度不稳

定系统，灵敏稳健的轨迹跟踪和稳定的飞行控制系统

是执行飞行任务的关键和前提，对无人机轨迹跟踪精
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度提出了更高的要求[1]。模型参数的不确定性、系统

未建模动态等内部不利因素使依赖于精确模型的控制

效果不理想，同时，强风干扰和传感器噪声等外部干

扰更加增加了控制器的设计难度[2]。因此，如何设计

一个鲁棒四旋翼无人机控制器是其研究领域的一大挑

战。抗干扰控制[3]因其能够抑制干扰在四旋翼无人机

上得到广泛的应用。一般来说，抗干扰控制主要分为

两类，一类是对设计鲁棒控制器来实现抗干扰；另一

类是设计干扰观测器对干扰估计和补偿。 
目前，采用第一类方法主要有两种方式：一是基

于“工业范式”的经典控制理论—基于误差消除误差

的方法：文献[4][5]以 PID 和线性二次型调节器为代表

的线性控制方法，其控制结构简单，易于实现，但其

抗干扰性弱和控制精度；二是基于“模型范式”[6,7]

的现代控制理论—基于内部机理描述的方法：文献[6]
考虑动力学和输入饱和约束采用模型预测控制算法实

现无人机的轨迹跟踪，但其计算量大；文献[7]将模型

预测控制应用在水下航行器上实现轨迹的跟踪。上述

方法基于模型线性化和标称数学模型对较小能量的干

扰依靠自身算法的鲁棒性可以实现抗干扰控制。 
随着无人机在执行任务中的复杂性、多样性并受

到多源干扰影响，上述方法难以满足干扰的主动抑制。

从文献来看[8-14]，通过设计干扰观测器对干扰进行估

计，而后将估计的信息以前馈补偿的形式引入到控制

器中从而实现对干扰的主动快速抑制是目前较为流行

的方法之一[8]。文献[9]利用高阶滑模观测器估计系统

的集总干扰来实现无人机多源干扰主动抑制。文献[10]
把扰动观测器应用到水下航行器进行抗干扰控制；文

献[11]利用非线性干扰观测器[12]来估计集总干扰实现

轨迹跟踪干扰抑制；此外，将非线性干扰观测器和滑

模相结合能够进一步提高系统的鲁棒性[13,14]。上述方

法是基于确定的干扰量设计干扰观测器来实现干扰的

主动抑制，然而当干扰是未知或能量较大时，这些方

法的鲁棒性难以保证对干扰的主动快速抑制。 
自抗扰控制（Active Disturbance Rejection Control, 

ADRC）是一种基于扩张状态观测器的抗干扰方式[15]，

它由跟踪微分器(Tracking Differentiator, TD)、扩张状

态观测器(Extended State Observer, ESO)及非线性状态

误差反馈控制律组成，其中 ADRC 的核心是通过 ESO
将系统内部和外部干扰视作集总干扰，并实时估计和

补偿称其为“抗扰范式”，即对系统多源干扰和不确定

性进行主动快速抑制。文献[16]利用 ESO 来估计系统

集总干扰并结合 PD 控制器来设计双回路 ADRC，仿

真结果表面该方法能够实现轨迹跟踪的抗干扰，但 PD
控制器存在响应速度和超调量之间的动态平衡问题。

同时文献[17]~文献[19]也仅估计集总干扰，没有激发

ESO 估计其状态信息实现无速度控制。 
综合考虑现有研究成果，为了进一步拓展 ADRC

性 能 ， 本 文 采 用 非 奇 异 快 速 终 端 滑 模 控 制

（Non-singular Fast Terminal Sliding Mode Control, 
NFTSMC）与 ESO 相结合的方案，提出了一种复合全

局非奇异快速终端滑模方案。首先，根据四旋翼无人

机的特性，将其划分为 4 个独立通道，分别为高度通

道、偏航通道、水平 X-俯仰级联通道和水平 Y-横滚级

联通道；其次，针对多源干扰的影响，基于 ESO 将系

统内部干扰和外部干扰视作集总干扰和状态信息进行

估计；接着，基于估计的信息结合 TD 和非奇异快速

终端滑模控制分别在位置和姿态回路设计一种复合控

制方案。本文所提方法不仅对集总干扰和其状态信息

进行估计实现无速度传感控制；还能有效提高系统的

抗干扰能力。 

1  系统建模与问题描述 

1.1  四旋翼无人机数学模型 

为了提高四旋翼无人机的机动效率，选择“X”

字型四旋翼无人机为研究对象(红色表示机头方向；机

头与机架之间夹角为 45°)，建立如图 1 所示的机体坐

标系(Ob, Xb, Yb, Zb)和惯性坐标系(Oe, Xe, Ye, Ze)。 

 
图 1  四旋翼无人机结构图 

Fig.1  Structure diagram of a quadrotor drone 

假设 1）四旋翼无人机是均匀对称的刚体；2）系

统的质量和转动惯量不发生改变；3）系统的几何中心

与其质心重合；定义四旋翼无人机在惯性坐标系下的

位置和速度向量分别为 T[ , , ]P x y z= 和 T[ , , ]P x y z=    ；

无人机的姿态角在惯性坐标系表示 T[ , , ]φ θ ψΘ = ，即

横滚角、俯仰角和偏航角； T[ , , ]φ θ ψΘ =  

 分别表示无

人机在机体上的横滚角速度、俯仰角速度以及偏航角

速度。根据牛顿-欧拉方程建立四旋翼无人机的动力学

模型[19]，如式(1)所示。式(1)中：f 为无人机机体上的

总升力；m 是无人机的质量；g 是重力加速度；Ix，Iy

及 Iz 分别表示无人机绕各轴上的转动惯量；

( , , )x y zτ τ τ τ= 是作用在无人机上各轴力矩；k1, k2 和 k3

分别表示空气阻力系数，k4, k5 和 k 6 分别表示空气阻力
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矩系数；di (i= 1, 2, …, 6) 表示外部干扰；l 表示无人

机机身半径。 

1 1

2 2

3 3

4 4

5 5

(cos sin cos sin sin ) / /
(cos sin sin cos sin ) / /

cos cos / /
( ( ) ) / /
( ( ) ) / /
( ( ) ) /

x y z x x

y z x y y

z x y

x f m k x m d
y f m k y m d
z g f m k mz d

I I I k l I d
I I I k l I d
I I

φ θ ψ ψ φ
φ θ ψ ψ φ
φ θ

φ τ θψ φ
θ τ φψ θ
ψ τ φθ

= − + − +
= − − − +
= − − +
= + − − +

= + − − +

= + −

 

 

 

  



  



 

 6 6/z zI k I dψ








 − + 

(1) 

根据图 1 可知，“X”字型无人机的总升力 f 和力矩

( , , )x y zτ τ τ τ= 与其电机实际转速的关系可表示为： 
2 2 2 2

1 2 3 4
2 2 2 2

1 2 3 4
2 2 2 2

1 2 3 4
2 2 2 2

1 2 3 4

( )
2 / 2 ( )
2 / 2 ( )
( )

T

x T

y T

z m

f C
lC
lC

C

ϖ ϖ ϖ ϖ
τ ϖ ϖ ϖ ϖ
τ ϖ ϖ ϖ ϖ
τ ϖ ϖ ϖ ϖ

 = + + +


= − + + −


= − + −
 = + − −

     (2) 

式(2)中： TC 表示螺旋桨推力系数； mC 表示螺旋

桨力矩系数； iϖ ( i= 1, 2, 3, 4)表示电机的实际转速。 

1.2  问题描述 

根据四旋翼无人机欠驱动特性，将其划分为 4 个

独立通道，分别为 Z 轴的高度通道、 X θ− 级联通道、

Y φ− 级联通道及偏航ψ 通道。高度通道和偏航通道分

别由控制量 df 和 zτ 控制； X θ− 和Y φ− 级联通道分

别由控制量 yτ 和 xτ 控制，具体控制方案如图 2 所示： 
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dz

dx
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图 2  方案设计 

Fig.2  Scheme design 

在位置回路中引入虚拟控制量，如下所式 
(cos sin cos sin sin )
(cos sin sin cos sin )
cos cos

x

y

z

u f
u f
u f

φ θ ψ ψ φ
φ θ ψ ψ φ
φ θ

 = − +
 = − −
 = −

    (3) 

则产生虚拟控制量在位置回路中所需的升力和中

间姿态角为： 

z / (cos( ) cos( ))
arctan(( cos sin ) / )
arctan(( sin cos ) / )

d

d
x y z

d
x y z

f u
u u u
u u u

φ θ
θ ψ ψ
φ ψ ψ

 = −
 = +
 = −

   (4) 

引入虚拟控制量之后，式(1)的状态方程为： 
/
/
/
/
/
/

x x

y y

z z

x x

y y

z z

x u m D
y u m D
z u m D

I D
I D
I D

φ

θ

ψ

φ τ
θ τ
ψ τ

= +
 = +
 = +
 = +


= +
 = +













            (5) 

式(5)中： xD 、 yD 、 zD 和 Dφ 、 Dθ 、 Dψ 分别为

位 置 和 姿 态 回 路 三 通 道 中 的 集 总 干 扰 ，

1 1/xD k x m d= − + ， 2 2/yD k y m d= − + ， 3 3/zD g k z m d= − + ，

4 4(( ) ) / /y z x xD I I I k l I dφ θψ φ= − − + 

 , 5 5(( ) ) / /z x y yD I I I k l I dθ φψ θ= − − + 

 ,

6 6(( ) ) / /x y z zD I I I k I dψ φθ ψ= − − + 

 。 
定 义 四 旋 翼 无 人 机 的 轨 迹 跟 踪 误 差 为 ：

d
xe x x= − ， d

xe x x= −  ， d
ye y y= − ， d

ye y y= −  ，
d

ze z z= − ， d
ze z z= −   ， deφ φ φ= − ， deφ φ φ= − 

 ，
deθ θ θ= − ， deθ θ θ= − 

 ， deψ ψ ψ= − ， deψ ψ ψ= −  。

其中 ie ( , , , , ,i x y z φ θ ψ= )表示期望值与实际值之间的

误差； ie 表示期望值与实际值导数之间的误差。 
总结，本文所设计控制器的目的是将无人机轨迹

跟踪问题转化为跟踪误差 ie 镇定问题。 

2  基于复合非奇异快速终端滑模控制器设计 

本节首先设计两个级联跟踪微分器以获取输入信

号的跟踪信号、一阶及二阶微分信号；然后设计 ESO
估计集总干扰和系统状态信息；接着基于估计的信息

设计复合全局非奇异快速终端滑模控制方案来保证跟

踪误差快速到达滑模面上直至渐近稳定。由于四旋翼

无人机机体结构的对称性，在不失一般性的情况下，

本节以偏航通道控制结构为例，控制方案如图 3 所示。 

非奇异
快速终
端滑模

控制

被控
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扩张状态观测器

（ESO）

跟踪
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器2
(TD2 )

输
入
信
号

跟踪信号

一阶微分信号

二
阶
微
分
信
号

跟踪
微分

器 1
(TD 1)

集总干扰

输入状态跟踪

状
态
信
息
估
计

虚拟控制量

-

ψzτ

01 / b ψ 0b ψ

 
图 3  基于扩张状态观测器的复合控制方案 

Fig.3  A composite control scheme based on ESO 

2.1  高度通道控制器设计 

高度通道是四旋翼无人机的一个独立通道其目的

是获取控制变量 df ，具体设计过程如下： 
1）高度通道级联 TD 设计 

1 2

2 1 2 1 0

3 4

4 3 2 2 2 0

= ( , , , )
=

( , , , )

z z
d

z z z z

z z

z z z z z

v v
v fhan v z v r h
v v
v fhan v v v r h

=
 −



= −









       (6) 

式(6)中： dz 是该通道的输入参考信号； 1zv 和 3zv
分别是 dz 和 2zv 的跟踪信号； 2zv 和 4zv 分别是 1zv 的一

阶和二阶微分信号； 1zr 和 2zr 分别是第一个和第二个

TD 的速度因子其大小决定跟踪速度； 0h 是滤波因子；

( )fhan ⋅ 是最速控制综合函数： 
( / sign( )) sign( )z a zfhan r a d a s r a= − −      (7) 

式(7)中：sign(.)是符号函数；d、a、a0、a1、a2、

sa、sy 及 y 是为了简化公式而引入的中间变量，
2

zd r h= ， 0 2 2( ) ya a y a s a= + − + ， 0 2a x= ，
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2
1 8a d d y= + ， 2 0 1( )( ) / 2a a sign y a d= + − ，

1 0
d

zy v z a= − + ， ( ( ) ( )) / 2as sign a d sign a d= + − − ，

( ( ) ( ))ys sign y d sign y d= + − − 。 
2）高度通道 ESO 设计 

11 12 11 11

12 13 12 11 0

13 13 11

11 12 13

( )
( )

( )
ˆˆˆ, ,

z

z z z

z

z

z z z z
z z z z b u
z z z

z z z z z D

β
β

β

= − −
 = − − +
 = − −
 = = =









       (8) 

式(8)中：β11z，β12z 及 β13z 为观测器增益系数其大

小决定观测器性能； 0 1/zb m= ；z 是高度通道的输出。 
3）高度通道非奇异快速终端滑模控制器设计 
设计如下复合全局非奇异快速终端滑模面[19]： 

/ /ˆ/ / , , , , , ,i i i im n p q
i i i i i iS e e e i x y zα β φ θ ψ= + + =   (9) 

式(9)中： 0, 0, , , ,i i i i i im n p qα β> > 均为正奇数且满

足1 / / 2i i i ip q m n< < < ， ie 和 îe 分别是轨迹跟踪误差

和跟踪误差变化率估计值。 
针对式(5)中的高度通道状态方程，设计如下复合

非奇异快速终端滑模控制器： 

1 2

0/ 1 2 /

z

sign( )
/ˆ ˆ(1 )

/ (cos( ) cos( ))

z z z z

d
z z z z

z zm n p qz z z
z z z

z z z

d

z k S k S
u bm qe e D

n p

f u

β
α

φ θ

− −

  + + +
  =  + −  

 
 = −



   (10) 

式(10)可保证高度通道跟踪误差 ze 有限时间收敛

到零。kz1>0；kz2>0； 12
ˆ d

ze z z= −  。 

2.2  级联通道 X θ− 控制器设计 

在 X θ− 级联通道中， dx 是 X 通道的参考输入。

从式(4)中可以获得中间变量 dθ ，中间变量作为俯仰θ
通道的参考输入，其整个级联通道 X θ− 的控制算法

设计如式(11)和式(12)所示： 

1 2

2 1 2 1 0

3 4

4 3 2 2 2 0

21 22 11 21

22 23 12 21 0

23 13 21

21

22

23

31 32 11 31

32 33 12 31 0

= ( , , , )
=

( , , , )
( )
( )

( )
ˆ
ˆ
ˆ

( )
( )

x x
d

x x x x

x x

x x x x x

x

x x x

x

x

v v
v fhan v x v r h
v v
v fhan v v v r h
z z z x
z z z x b u
z z x
z x
z x
z D
z z z
z z z b

θ

θ θ

β
β

β

β θ
β θ

=

−

= −
= − −
= − − +
= − −
=

=

=
= − −
= − − +





















33 13 31 31 32 33

1 2

/ 1 2 / 0
x x

ˆˆ ˆ( ), , ,
sign( )

/ˆ ˆ(1 )x x x x

y

d
x x x x

m n p qx xx x x
x

x x x

z z z z z D
x k S k S

u bm q
e e D

n p

θ θ

τ

β θ θ θ

β
α

− −




















 = − − = = =


 + + +   =  + −    









(11) 

1 2

2 1 2 1 0

3 4

4 3 2 2 2 0

1 2

/ 1 2 / 0

arctan(( cos sin ) / )

= ( , , , )
=

( , , , )
sign( )

/ˆ ˆ(1 )

d
x d y d z

d

d

m n p qy

u u u
v v
v fhan v v r h
v v
v fhan v v v r h

k S k S
m q be e D

n p
θ θ θ θ θ

θ

θ θ

θ θ θ θ

θ θ

θ θ θ θ θ

θ θ θ θ

θ θ θ
θ θ θ

θ θ

θ ψ ψ

θ

θ
βτ

α
− −

 = +
 =

−

 = −


 + + +   =  + −    













 (12) 

其中： 1xv 和 3xv 分别是 dx 和 2xv 的跟踪信号； 2xv 和

4xv 分别是 1xv 的一阶和二阶微分信号； 1xr 和 2xr 分别是

第一个和第二个 TD 的速度因子；β11x，β12x 及 β13x 为 X
通道的观测器增益系数； 0 1/xb m= ； x 是 X 通道的输

出； 1vθ 和 3vθ 分别是 dθ 和 2vθ 的跟踪信号； 2vθ 和 4vθ 分

别是 dθ 的一阶和二阶微分信号； 1rθ 和 2rθ 分别是第一

个和第二个 TD 的速度因子； 11θβ 、 12θβ 及 13θβ 为俯仰

通道的观测器增益系数； 0 1/ yb Iθ = ；θ 是俯仰通道的

输出； yτ 是俯仰通道的真实控制量； 22
ˆ d

xe x z= −  ；

32
ˆ de zθ θ= − 。 

2.3  级联通道Y φ− 控制器设计 

级联通道Y φ− 和 X θ− 有相似的设计过程，其设

计控制算法如式(13)所示： 

1 2

2 1 2 1 0

3 4

4 4 2 2 2 0

41 42 11 41

42 43 12 41 0

43 13 41

41

42

43

1 2

/ 1

= ( , , , )
=

( , , , )
( )
( )

( )
ˆ
ˆ
ˆ

sign( )

(1 y y

y y
d

y y y y

y y

y y y y y

y

y y y

y

y
d

y y y y

m nyy
y

y y

v v
v fhan v y v r h
v v
v fhan v v v r h
z z z y
z z z y b u
z z y
z y
z y
z D

y k S k S
mu

e
n

β
β

β

α
−

=
−

= −
= − −
= − − +
= − −
=
=
=

+ + +
=

+



















2 / 0

1 2

2 1 2 1 0

3 4

4 4 2 2 2 0

51 52 11 51

52 53 12 51 0

53 13

/ˆ ˆ)

arctan(( sin cos ) / )

= ( , , , )
=

( , , , )
( )
( )

(

y yp qy y y
y y

y
d

x d y d z

d

x

q b
e D

p
u u u

v v
v fhan v v r h
v v
v fhan v v v r h
z z z y
z z z y b
z z

φ φ

φ φ φ φ

φ φ

φ φ φ φ φ

φ φ

φ φ φ

φ

β

φ ψ ψ

φ

β
β τ

β

−

 
 
 − 
 

= −
=

−

= −
= − −
= − − +
= −















 51

51

52

53

1 2

/ 1 2 / 0

)
ˆ
ˆ

ˆ

sign( )
/ˆ ˆ(1 )

d

m n p qx

y
z

z
z D

k S k S
m q b

e e D
n p

φ φ φ φ

φ

φ

φ φ φ φ

φ φ φ φ
φ φ φ

φ φ φ

φ

φ

φ
βτ

α
− −
































−
 =
 =


=
  + + +  =  + −  

 







(13) 
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式(13)中： 1yv 和 3yv 分别是 dy 和 2yv 的跟踪信号；

2yv 和 4yv 分别是 1yv 的一阶和二阶微分信号； 1yr 和 2yr
分别是第一个和第二个TD的速度因子；β11y、β12y及β13y

为 Y 通道的观测器增益系数； y 是 Y 通道的输出；

0 1/yb m= ； 1vφ 和 3vφ 分别是 dφ 和 2vφ 的跟踪信号； 2vφ
和 4vφ 分别是 dφ 的一阶和二阶微分信号； 1rφ 和 2rφ 分别

是第一个和第二个 TD 的速度因子； 11φβ 、 12φβ 及 13φβ
为横滚通道的观测器增益系数；φ 是横滚通道的输出；

0 1/ xb Iφ = ； xτ 是 横 滚 通 道 的 真 实 控 制 量 ；

42
ˆ d

ye y z= −  ， 32
ˆ de zθ θ= − 。 

2.4  偏航通道控制器设计 

定理 1：偏航通道ψ 的设计过程和高度通道相似，

具体设计过程如下： 

1 2

2 1 2 1 0

3 4

4 4 2 2 2 0

61 62 11 61

62 63 12 61 0

63 13 61 61 62 63

1 2

= ( , , , )
= 

( , , , )
( )
( )

ˆ ˆˆ( ), , ,

sign( )

(1

d

z

d

mz

v v

v fhan v v r h
v v
v fhan v v v r h
z z z
z z z b

z z z z z D

k S k S
m

e
n

ψ

ψ ψ

ψ ψ ψ ψ

ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ

ψ

ψ ψ

ψ ψ

ψ ψ ψ ψ

ψ
ψ

ψ ψ

ψ

β ψ
β ψ τ

β ψ ψ ψ

ψ
τ

α

=

−

= −

= − −

= − − +

= − − = = =

+ + +

=
+


















/ 1 2 / 0/ˆ ˆ)n p qq b
e D

p
ψ ψ ψψ ψ ψ

ψ ψ
ψ

β− −













  

 
  − 
 



(14) 

式(14)中： 1vψ 和 3vψ 分别是 dψ 和 2vψ 的跟踪信号；

2vψ 和 4vψ 分别是 1vψ 的一阶和二阶微分信号； 1rψ 和 2rψ
分别是第一个和第二个 TD 的速度因子； 11ψβ 、 12ψβ 及

13ψβ 为偏航通道的观测器增益系数；ψ 是偏航通道的

输出； 0 1/ zb Iψ = ； zτ 是偏航通道控制量； 62
ˆ de zψ ψ= − 。 

针对式(9)、式(12)、式(13)及式(14)中 ESO 参数问

题，采用带宽法来获得具体如下： 
2 3

11 12 133 , 3 , , ( , , , , , )i oi i oi i oi i x y zβ ω β ω β ω φ θ ψ= = = =  (15) 

3  稳定性分析 

3.1  ESO 收敛证明 

由于四旋翼无人机的动力学方程、TD、ESO 及非

奇异快速终端滑模均呈对称性设计。在不失一般性情

况下，选择偏航通道ψ 证明其 ESO 的收敛性。 
式(5)中的偏航ψ 通道状态方程可写成： 

1 2

2 3

3

/z zI
Dψ

ψ ψ
ψ ψ τ
ψ

 =
 = +
 =









            (16) 

式(14)中的 ESO 为： 

61 62 11 61

62 63 12 61 0

63 13 61

( )
( )

( )
z

z z z
z z z b
z z

ψ

ψ ψ

ψ

β ψ

β ψ τ

β ψ

 = − −


= − − +
 = − −







   (17) 

让 6( ) ( ) ( ), 1, 2,3i i it t z t iξ ψ= − = ， 根 据 式 (16) 和
式(17)得到 ESO 的估计误差动态方程如下： 

1 11 1 2 2 12 1 3 3 13 1, , Dψ ψ ψ ψξ β ξ ξ ξ β ξ ξ ξ β ξ= − + = − + = − +    (18) 

令 1( ) ( ) / , 1, 2,3i
i i ot t w iψε ξ −= = ，方程(18)改写为： 

0
1 2 11 1

1
2 3 12 1

2 2
3 13 1

( ) /

( ) /

( ) / /

o o

o o

o o

t w w

t w w

t D w w

ψ ψ ψ

ψ ψ ψ

ψ ψ ψ ψ

ε ε β ε

ε ε β ε

ε β ε

 = −
 = −


= −









     (19) 

根据式 (15)可以得到偏航通道的观测器增益
2 3

11 12 133 , 3 ,o o ow w wψ ψ ψ ψ ψ ψβ β β= = = ，式(19)将整理得： 
2( ) ( ) /o ot w A t BD wψ ψ ψε ε= + 

         (20) 

式(20)中：

3 1 0
3 0 1
1 0 0

A
− 
 = − 
 − 

，

0
0
1

B
 
 =  
  

 

定理 2：假设 Dψ
 是有界的，对于所有的 0t T > ，

存 在 一 个 正 常 数 0iη > 和 有 限 时 间 0T > 以 至

( ) , 1, 2,3i it iξ η = 。 
证明：式(20)求解微分方程 

( ) 2

0
( ) (0) / do o

tw At w A t
ot e e BD wψ ψ τ

ψ ψε ε τ−= + ∫     (21) 

令 ( ) 2

0
( ) / do

t w A t
oQ t e BD wψ τ

ψ ψ τ−= ∫   

由于 Dψ
 是有界的， , 0D D Dψ >  ,然后得到： 

3 1 1( ) / [ ( ) ( ) ]ow At
i o i iQ t D w A B A e Bψ

ψ
− −+    (22) 

因为， 1

0 0 1
1 0 3
0 1 3

A−

− 
 = − 
 − 

即，得到： 

1 1 1
( )

3 2,3i

i
A B

i
− =

=  =

，

，
         (23) 

因为 A 是 Hurwitz 矩阵，存在一个有限时间 0T > 。 
3( ) 1/ow At

ij oe wψ
ψ           (24) 

存在所有的 , , 1, 2,3t T i j = ，因此 

3( ) 1/ow At
ij oe B wψ

ψ
 
           (25) 

由于 ow Aψ 决定着 T 的大小，设置 
11 12 13

1
21 22 23

31 32 33

a a a
A a a a

a a a

−

 
 =  
  

，
11 12 13

21 22 23

31 32 33

ow At

b b b
e b b b

b b b

ψ

 
 =  
  

 

存在一个 
3

1
1 13 2 23 3 33 3

1/ , 1
( )

4 / , 2,3
o ow At

i i i i
o

w i
A e B a b a b a b

w i
ψ ψ

ψ

−
 == + + 

=
 (26) 

对于所有的 t T ，式(22)、式(23)和式(26)得到： 
3 6( ) 3 / 4 /i o oQ t D w D wψ ψ+       (27) 

让 1 2 3(0) (0) (0) (0)sumε ε ε ε= + + ，对于所有的

, 1, 2,3t T i = 有： 
3[ (0)] (0) /ow At

i sum oe wψ
ψε ε      (28) 
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得到 
3 3 6( ) (0) / 3 / 4 /i sum o o ot w D w D wψ ψ ψε ε + +   (29) 

让 1 2 3(0) (0) (0) (0)sumξ ξ ξ ξ= + + ， 根 据
1( ) ( ) / i

i i ot t w ψε ξ −= 和式(27)~式(29)得到： 
3 4 7( ) (0) / 3 / 4 /i i

i sum o o o it w D w D wψ ψ ψξ ε η− −+ + =  (30) 

从式(30)可以看出，如果总干扰是有界的，ESO
估计误差是收敛的。当增加 ESO 的带宽时， ( )i tξ 将收

敛于零。 

3.2  系统稳定性分析 

针对定理 1，基于式(14)中控制器保证偏航角跟踪

误差 eψ 有限时间收敛零。系统状态信息ψ 和集总干扰

Dψ 被精确估计后跟踪误差 eψ 有限时间收敛零。 
步骤 1 滑模变量有限时间收敛到零 
当ψ 和 Dψ 被 ESO 精确估计后，式(10)中的滑模

面被退化为： 
/ /1 / 1/m n p qS e e eψ ψ ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ ψα β= + +      (31) 

式(14)中的控制器退化为： 
/ 1

2

2 /
1

sign( ) (1 / )

/

m n
z

p q d

k S m n e

q p e k S D

ψ ψ

ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ

τ α

β ψ

−

−

= + +

+ + −

    (32) 

将控制器(32)代入式(5)中，可得： 
2

/ 1 2 /
1

sign( )

(1 / ) /m n p q

e k S

m n e q p e k Sψ ψ ψ ψ

ψ ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψα β− −

= − −

+ −





(33) 

基于方程(33)，对滑模面 Sψ (31)求导得到： 
/ 1

1 2/ ( ) ( ( ))p qS p q e k S k sign Sψ ψ
ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψβ −= − +

  (34) 

定义一个关于滑模面 Sψ 的 Lyapunov 函数 
2 / 2SV S

ψ ψ=               (35) 

基于方程(34)对 SV
ψ
求导可以得到 

/ 1 2
1 2/ ( ) ( )p q

SV S S p q e k S k Sψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ ψβ −= = − +

 (36) 

令 / 1/ p qp q e ψ ψ
ψ ψ ψ ψδ β −=  ，即式(36)简化为： 

2
1 2( )SV k S k S

ψ ψ ψ ψ ψδ= − +         (37) 

以下分两种情况讨论： 
当 0eψ ≠ 。 由 于 pψ 和 qψ 是 正 奇 数 , 且 

1 ( / )p qψ ψ< ，且 0eψ ≠ ，故有： 
/ 1/ 1 0

p qp qe e ψ ψψ ψ
ψ ψ

−− = >            (38) 

由于 0, ,p qψ ψ ψβ > 均为正奇数，故存在无穷小正

常数 µ 满足： 
0δ µ> >                (39) 

联立式(37)、式(38)以及式(39)解得： 

1 22 2S S SV k V k V
ψ ψ ψψ ψµ µ= − −       (40) 

引理 1[20] 假设存在一个 Lyapunov 函数 V，

1 0λ > ， 2 0λ > 且 0 1ρ< < 使得 

1 2 0V V V ρλ λ+ +              (41) 

成立，则系统将在有限时间内收敛到平衡点，收

敛时间 sT  
1

1 2

1

ln(1 ( / ) (0))
(1 )s

VT
ρλ λ

λ ρ

−+
−

          (42) 

根据引理 1，由于 µ 和 1kψ 是都是正数，即 SV
ψ
是

一个单调递减函数，故此种情况下 SV
ψ
有限时间收敛到

零。 
当 0eψ = 。将 0eψ = 代入方程(33)可得： 

1 2 ( )e k S k sign Sψ ψ ψ ψ ψ= − −        (43) 

由于 0eψ = ，故此 0eψ = ，同时由于 1 0kψ ≠ 和

2 0kψ ≠ ，则 0Sψ = ，故此种情况下也能保证滑模变量

Sψ 收敛到零。 
总结，在ψ 和 Dψ 被扩张状态观测器精确估计后，

滑模变量 Sψ 收敛到零。 
步骤 2 偏航角跟踪误差有限时间收敛到零 
由于滑模变量 Sψ 收敛到零，则 

/ /1 / 1/ 0m n p qe e eψ ψ ψ ψ
ψ ψ ψ ψ ψα β+ + =      (44) 

将式(44)整理可得： 
/

/ 1

/ 1 /

/

/ / /

/

( / )
d

( ) (1 1/ )
d

d ( ) (1 1/ ) d

m n

m n

m n q pp

q p

q p q p q p

q
q p

e e e
e

e e
t

e e e t

ψ ψ
ψ ψ

ψ ψ
ψ ψ ψ ψ ψ ψ

ψ
ψ ψ ψ ψψ ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ ψ

ψ
ψ ψ ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ

β β α

β α

β α

−

−−

= − −

= − +

= − +



  (45) 

由于 0ψβ > ,1 / / 2p q m nψ ψ ψ ψ< < < ，
/ 1

0
m n

e
ψ ψ

ψ

−

> ，

故由式(45)可得： 
/ /d dq p q pe e tψ ψ ψ ψ

ψ ψ ψβ
− −           (46) 

式(46)两边同时积分可得： 

1 / 1 /
1 1( ) ( ) ( ) / ( )

q
pq p q pe t e t p q p t t
ψ

ψ
ψ ψ ψ ψ

ψ ψ ψ ψ ψ ψβ
− − − − − (47) 

由式(47)可知， 1 /( ) q pe t ψ ψ
ψ

− 是单调递减函数，又因

为 1 /( ) 0q pe t ψ ψ
ψ

−  ，因此有 1 /( ) q pe t ψ ψ
ψ

− 单调递减直至
1 /( ) 0q pe t ψ ψ

ψ
− = ，即当 1t t 时， eψ 有限时间收敛到零。 
综上所述，证明步骤 1 和 2：当系统状态信息ψ 和

集总干扰 Dψ 被精确估计后跟踪误差 eψ 有限时间收敛

到零。 

4  仿真分析 

4.1  仿真设定 

为了验证所提方法的优越性和有效性，本节将采

用基于扩张状态观测器的非奇异快速终端滑模控制方

案（Non-singular Fast Terminal Sliding Mode Control 
Based on ESO, NFTSMC+ESO ）和经典 PID-PID
（PID+PID）、不含观测器的 NFTSMC 控制器及文

献 [16]基于扩张状态观测器的 PD 控制方案（PD 
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scheme based on ESO, PD+ESO）相对比。针对滑模控

制中的符号函数，采用饱和函数代替符号函数以保证

控制量的连续性。饱和函数 
( ),

sat( , )
,

i i

i i
i

sign S S d
S d S

S d
d

 >
= 



        (48) 

式(48)中：d 为正常数值，d=0.2。 
注 1 不 含 观 测 器 的 NFTSMC 相 比 于

NFTSMC+ESO 控制器，在式(11)、(12)及(13)中省略
ˆ

xD 、 ˆ
yD 、 ˆ

zD 、D̂φ 、D̂θ 和 D̂ψ ，其他控制器参数一致；

PD+ESO 具体设计请参考文献[16]。 
四旋翼无人机的初始位置和姿态设定为， (0) 1y = ,

其他初始位姿为 0 。参考轨迹和航向角设定为

cos(0.5 )dx t= ， sin(0.5 )dy t= ， 0.2 2dz t= + ， π/3dψ = 。 
针对四旋翼无人机在执行任务中常见的干扰问

题，考虑到机体配重不平衡在四旋翼无人机姿态回路

中添加常值干扰和模拟风扰动；考虑到无人机在飞行

过程中易受到外部风扰动的影响，在水平通道添加正

弦函数干扰；考虑到无人机在飞行过程中载重的连续

变化(如无人机喷洒农药、灭火以及物品运输)高度通

道添加斜坡函数，位置通道干扰设置为： 

1 2

3

0 0 10
0.5, 10 20
0.5sin(0.5 ) 0.5 20 30

0.5, 30 40
0, 40 50

2 0.02 ,0 50

t
t

d d t t
t

t
d t t

<
 <= = + <
− <

<
= −

，

，








 

    (49) 

姿态通道干扰设置为： 

4 5 6

0 0 10
0.2, 0 20
0.2sin(0.5 ) 0.2 20 30

0.2, 30 40
0, 40 50

t
t

d d d t t
t

t

<
 <= = = + <
− <

<

，

1

，









  (50) 

仿真所需的模型参数和控制器参数分别如表 1 和

表 2 所述。 

表 1  四旋翼无人机的模型参数 

Tab.1  Model parameters of a quadrotor drone 

参数 物理意义 数值 
m 系统质量 2 kg 
g 重力加速度 9.8 m/s2 
Ix 绕 X 轴的转动惯量 1.25 kg∙m2 
Iy 绕 Y 轴的转动惯量 1.25 kg∙m2 
Iz 绕 Z 轴的转动惯量 2.5 kg∙m2 
l 机身半径 0.25 m 

ki (1,2,3) 空气阻力系数 0.012 N·s/m 

ki (4,5,6) 空气阻力矩系数 0.011 N·s/rad 

表 2  位置和姿态回路控制器参数 

Tab.2  Parameters of position and attitude loop controller 

参数 x y z φ θ Ψ 
αi 1 1 1 0.07 0.07 0.07 
βi 1 1 1 0.06 0.06 0.06 
mi 5 5 5 7 7 7 
ni 3 3 3 3 3 3 
pi 5 5 5 7 7 7 
qi 3 3 3 3 3 3 
ki1 0.2 0.4 1 40 40 15 
ki2 1 1 1 3 3 3 
woi 25 25 25 50 50 20 
b0i 0.5 0.5 0.5 0.8 0.8 0.4 
ri1 100 100 100 100 100 100 
ri2 2 2 2 2 2 2 
h0 0.001 0.001 0.001 0.001 0.001 0.001 

4.2  仿真结果分析 

图 4、图 5 分别给出了不同控制方法下四旋翼无

人机轨迹跟踪和跟踪误差响应曲线，其中，图 4 为轨

迹跟踪响应曲线；图 5 为轨迹跟踪误差响应曲线。 

 
(a)  X 通道指令跟踪曲线 

(a)  X channel command tracking curve 

 
(b)  Y 通道指令跟踪曲线 

(b)  Y channel command tracking curve 

 
(c)  Z 通道指令跟踪曲线 

(c)  Z channel command tracking curve 
图 4  轨迹跟踪响应曲线 

Fig.4  Trajectory tracking response curve 

从图 4 可以看出所提方法在位置回路的三个通道

上相比较于其他方法具有更好的响应曲线和抗干扰能

力，同时 PD+ESO 和 NFTSMC 也具有一定的抗干扰

性；PID+PID 抗干扰性较弱；从 X 轴轨迹跟踪响应曲

线可知，本文方法在初始阶段能够更快到达期望，同

时在后面时变干扰下更接近于参考轨迹；图 4(b)显示
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Y 轴轨迹跟踪的曲线在常值和时变干扰下，本文方法

的响应曲线一直接近于期望轨迹相比其他方法；从

图 4(c)可以看出，在 Z 轴轨迹跟踪响应曲线上，

PID+PID 和 NFTSMC 响应曲线严重偏离期望值，本文

方法和 PD+ESO 能够更快的跟踪上期望轨迹。 

 
(a)  X 通道指令跟踪误差曲线 

(a)  X channel command tracking error curve 

 
(b)  Y 通道指令跟踪误差曲线 

(b)  Y channel command tracking error curve 

 
(c)  Z 通道指令跟踪误差曲线 

(c)  Z channel command tracking error curve 
图 5  轨迹跟踪误差响应曲线 

Fig.5  Trajectory tracking error response curve 

在图 5 中，从两方面对不同方法进行比较：1）抗

干扰性能：所提方法动态响应最好，可保证常值干扰

和时变干扰情况下跟踪误差收敛到零；PD+ESO 具有

抗干扰性，一直在平衡位置周围震荡但在 Z 轴上快速

收敛到零；PID+PID 和 NFTSMC 抗干扰性弱，存在静

差；2）跟踪误差收敛速度上：所提方法在 3 s 左右能

够快速收敛到零；其他方法难以快速收敛到零。 
图 6 显示偏航角的轨迹跟踪和跟踪误差响应曲

线，从图 6(a)中可以看出，除 PID+PID 方法外，其他

控制方法都能够到达期望的偏航角在 2 s 之内；同样，

图 6(b)显示稳态误差响应曲线也能够快速收敛到零，

除 PID+PID 方法外。  

 
(a)  偏航角指令跟踪响应曲线 

(a)  Yaw angle command tracking response curve 

 
(b)  偏航角跟踪误差响应曲线 

(b)  Yaw angle tracking error response curve 
图 6  偏航通道指令跟踪和误差曲线 

Fig.6  Yaw channel command tracking and error curve 

 
图 7  横滚角镇定变化曲线 

Fig.7  Roll angle stabilization curve 

 
图 8  俯仰角镇定变化曲线 

Fig.8  Pitch angle stabilization curve 

图 7 和图 8 分别是四旋翼无人机在跟踪轨迹过程

中中间变量横滚角φ 和俯仰角θ 随动镇定响应曲线；

从图 7 中的局部放大图可知，在横滚角初始阶段所提

方法能够快速收敛到零，PD+ESO 及 NFTSMC 控制方

法均出现一定程度的震荡；从图 8 可知相比较于其他

方法，所提方法响应曲线的震荡幅度较小。 

 
(a)  控制力 f 响应曲线 

(a)  Control force f response curve 

 
(b)  控制力 xτ 响应曲线 

(b)  Control force xτ  response curve 
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(c)  控制力 yτ 响应曲线 

(c)  Control force yτ  response curve 

 
(d)  控制力 zτ 响应曲线 

(d)  Control force zτ  response curve 
图 9  控制力响应曲线 

Fig.9  Control force response curve 

从图 9 可以看出四旋翼无人机的控制量响应曲线

是光滑的由于采用了饱和函数。在干扰突变时，控制

量也随着突变，但很快就是恢复，传统 NFTSMC 和所

提方法控制量都在一个量级，这符合工程实际。 

 
(a)  X 轴通道集总干扰及其估计 

(a)  X-axis channel lumped interference and its estimation 

 
(b)  Y 轴通道集总干扰及其估计 

(b)  Y-axis channel lumped interference and its estimation 

 
(c)  Z 轴通道集总干扰及其估计 

(c)  Z-axis channel aggregate interference and its estimation 
图 10  位置回路集总干扰及其估计 

Fig.10  Lumped interference of position loop and its 
estimation 

图 10 和图 11 描述了位置和姿态回路的集总干扰

及其估计值，从图 10 中可以看出，所提方法在位置回

路的三个通道的集总干扰通过 ESO 都能够在 3 s 左右

被精确估计；姿态回路中的集总干扰在初始阶段有误

差，大约在 2 s 左右后能够被快速精确估计。 

 
(a)  横滚通道集总干扰及其估计 

(a)  Roll channel lumped interference and its estimation 

 
(b)  俯仰通道集总干扰及其估计 

(b)  Pitch channel lumped interference and its estimation 

 
(c)  偏航通道集总干扰及其估计 

(c)  Yaw channel lumped interference and its estimation 
图 11  姿态回路集总干扰及其估计 

Fig.11  Lumped interference of attitude loop and its estimation 

图 12 和图 13 分别描述了位置和姿态回路中的线

速度和角速度响应及估计；从图 11 中可知位置回路中

的线速度在干扰存在时被精确估计。由前面知识可知，

姿态回路中的三个期望值都是常值，其导数为零，

图 13 描述其角速度被精确估计，这也证明 ESO 的有

效性。 

 
(a)  X 轴通道线速度及其估计 

(a)  X-axis channel linear velocity and its estimation 

 
(b)  Y 轴通道线速度及其估计 

(b)  Y-axis channel linear velocity and its estimation 
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(c)  Z 轴通道线速度及其估计 

(c)  Z-axis channel linear velocity and its estimation 
图 12  位置回路线速度及其估计 

Fig.12  Position loop velocity and its estimation 

 
(a)  横滚通道角速度及其估计 

(a)  Roll channel linear velocity and its estimation 

 
(b)  俯仰通道角速度及其估计 

(b)  Pitch channel linear velocity and its estimation 

 
(c)  偏航通道角速度及其估计 

(c)  Yaw channel linear velocity and its estimation 
图 13  姿态回路角速度及其估计 

Fig.13  Attitude loop velocity and its estimation 

此外，为了定量评估其轨迹跟踪精度，通过引入

平方误差积分（Integral Square Error, ISE）来衡量其指

标，ISE 的值越小代表其精度越高。分别计算其每一

种控制方法下 ISE，其计算方法如式(51)所示： 
1

0

2 ( )d
t

ISE t
E e t t= ∫              (51) 

式(51)中，t0 和 t1 分别表示仿真的开始时间和结束

时间，e(t)表示状态跟踪误差。 

表 3  4种控制方法的 ISE 值 

Tab.3  ISE values of the four control methods 

变量 PID NFTSMC PD+ESO 本文方法 
X 1.403 0.8643 2.092 0.4713 
Y 1.124 0.7155 0.8809 0.3208 
Z 14.61 10.41 7.115 1.287 

表 3 给出了定量指标，在 X 轴方向上，所提方法

相比较于 PID、NFTSMC 及 PD+ESO 控制器的 ISE 值

分别提升了 66.4%、45.5%、77.5%；在 Y 轴方向上，

分别提升了 71.5%、55%及 63.6%以及在 Z 轴方向上，

分别提升了 91%、87.6%及 82%。综上所述，本文提

出的方法能够有效的实现轨迹跟踪的抗干扰性和快速

收敛性。 

5  结 论 

针对四旋翼无人机在执行任务过程中受多源干扰

影响轨迹跟踪精度问题，提出了一种复合全局非奇异

快速终端滑模控制方案。通过引入跟踪微分器和扩张

状态观测器分别解决了快速性和超调性矛盾，实现了

集总干扰/状态信息的快速高精度估计和干扰下高精

度轨迹跟踪。 
在未来的研究工作中，考虑到成本问题采用基于

扩张状态观测器的估计其状态信息能力，将针对无速

度传感器来实现无人机的轨迹跟踪控制问题开展研

究。 
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