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Abstract 
It is a challenge to design the controller for quadrotor aerial robot because of its uncertainty of 
model parameter and extern disturbance. The paper presents an adaptive sliding mode controller 
which is applied to the slow and fast loop control of quadrotor for waypoints trajactory tracking. 
On the premise of sliding mode control to ensure the control robustness, the adaptive control va-
riables are used to compensate the parameter uncertainty and extern disturbance. Base on the 
Lyapunov theory, the global asymptotic stability is validated. It behaves perfectly at the reference 
altitude and trajectory track in simulation. 
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摘  要 

四旋翼飞行器的模型参数不确定性及外界扰动，使控制系统的设计具有挑战性。本文提出了一种自适应

滑模控制方法，应用于四旋翼控制系统的快回路和慢回路中实现航点轨迹跟踪。在滑模控制保证系统的

鲁棒性前提下，引入自适应控制单元来补偿模型参数不确定性和外界扰动，并用Lyapunov理论证明了系

统的渐进稳定。仿真结果表明该方法能够良好的跟踪参考高度和轨迹。 
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1. 引言 

四旋翼飞行器凭借其结构简单，能够自主起飞和着陆，能以各种姿态进行飞行，适应性强等优点而

一直成为无人机方向研究的热点。但是，受其自身复杂的动力学特性和外界环境扰动的影响，四旋翼飞

行器同时具有高度的非线性，强耦合性以及模型参数不确定性。因此，如何对四旋翼机器人进行准确控

制，提高控制系统鲁棒性是工程师面临的挑战性问题。 
目前国内外针对四旋翼飞行器的控制方法进行了大量的研究，其中，滑模变结构控制[1]由于与系统

的参数以及外部干扰无关、鲁棒性强[2]等特点而备受关注，加之该控制算法简单，易于工程实现，已经

在众多领域中得到广泛的应用。然而滑模变结构控制在本质上是不连续的，在滑动模态下会伴随着高频

抖振[3]的问题，并且很容易激发系统的未建模特性，从而影响系统的控制性能，给实际应用带来困难。 
在常规的控制方法中，文献[4]采用 PID 控制算法实现直线段和弧线段的轨迹跟踪，并通过在线调整

控制参数消除飞行过程中的扰动。文献[5] [6]从不同角度阐述了四旋翼机器人存在建模误差的情况下，利

用自适应控制技术解决无人机的控制问题。上述控制算法虽然可以实现无人机的姿态和位置控制，但系

统的鲁棒性不强。文献[7] [8]设计了一种自适应动态逆控制器，利用反馈线性化方法构建非线性逆动力学

模型来减少无人机系统的非线性特征，提高轨迹跟踪精度。文献[9]针对四旋翼机器人飞行控制问题提出

了一种反演滑模控制方法，在满足李雅普诺夫稳定条件前提下设计滑模控制律来加强控制系统的鲁棒性。

文献[10]设计了一种鲁棒自适应滑模控制器，将自适应模糊技术和滑模技术相结合来消除系统中的不良抖

振。文献[11]-[13]将自适应控制与滑模控制相结合，针对“I”型结构四旋翼机器人设计了一个自适应动

态变量用于抵消系统的扰动误差，实现系统的稳定与导航控制。 
本文将自适应控制与滑模变结构控制结合起来，提出了一种多输入多输出的自适应滑模变结构控制，

分别应用于系统的快回路和慢回路[14]中，有效地补偿了系统的模型不确定性和外界扰动。通过 Lyapunov
理论证明了该方法能够保证系统的稳定性。文中同时也介绍四旋翼机器人的动力学模型，提出自适应滑

模控制方法并进行了详细分析，并通过仿真验证了方法的可行性和良好的航点轨迹跟踪性能。 

2. 四旋翼飞行器动力学模型 

假设在惯性空间里，地球表面是水平并且静止的，建立四旋翼机器人的地面坐标系和机体坐标系，

如图 1 所示。 
四旋翼机器人由四个螺旋桨提供三个轴向的合外力矩和垂直于机体的升力，其表达式如下： 

2
1
2
2
2
3

2
4

1 1 1 1
1 1 1 1

1 1 1 1
1 1 1 1

p x f

q y f

r r t

z f

T L k w
T L k w
T L k w
F k w

 − −   
    − −     =     − −
    
     

                             (1) 
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Figure 1. Flat earth frame and rigid body frame 
图 1. 平地坐标和机体坐标系 

 

其中 ,  ,  x y rL L L 分别表示螺旋桨中心到 x , y 轴和原点之间的距离。 ,  f tk k 分别表示螺旋桨的升力系数和逆

时针力矩系数。 iw 表示电机的转子速度， 1,2,3,4i = 。 

根据牛顿-欧拉的刚体动力学方程，得到四旋翼机器人的六自由度动态模型如下： 

( ) ( )

0 sin 0
0 cos sin 0

cos cos

u

v

z wl l l

u rv qw g c u
v ru pw g c v m
w qu pv F g c wk z z z z

m m

θ
θ φ
θ φ δ

  
  − +                 = − − + + − + +                   − + − − −         
    







         (2) 

( )
( )
( )

( )
( )

1 2 3 4

1 2 3 4

0

zz yy xx p xx r p xx

xx zz yy q yy r q yy

r zz r zzyy xx zz

qr I I Ip T I I q c p I
q pr I I I T I I p c q I
r T I c r Ipq I I I

ω ω ω ω
ω ω ω ω

 −  + − −             = − − + + − + − − +                −        







         (3)

 
其中 [ ]Tu v w 、 [ ]Tp q r 分别表示机体的线速度和角速度。 ,  ,  xx yy zzI I I 表示刚体绕三轴的转动惯量。

[ ]Tsin cos sin cos cosmg mg mgθ θ ϕ θ ϕ− − 为机体的质心沿三轴的重力分量。当无飞机在地面上或者刚起飞的时

候会受到地面弹力的影响，而当离开地面飞行的时候弹力就会消失，表示为 ( ) ( ) T
0 0 l l lk z z z zδ − −  ，其中

lk 、 lz 分别为弹性系数和地面弹性变形量，并且函数 ( )
1 0
0 0

l
l

l

z z
z z

z z
δ

− >
− =  − ≤

。 ( )[ ]T1 2 3 4 0rI q pω ω ω ω+ − − −

表示螺旋桨的陀螺力矩向量。 ,  ,  ,  ,  ,  u v w p q rc c c c c c 分别表示气动力和气动力矩系数。 
将四旋翼机器人进行坐标转换，可得到地面坐标系下的角速度和速度方程如下： 

1 sin tan cos tan
0 cos sin
0 sin cos cos cos

p
q
r

φ φ θ φ θ
θ φ φ
ψ φ θ φ θ

     
     = −     
         







                         (4) 

cos cos cos sin sin sin cos sin sin cos sin cos
cos sin cos cos sin sin sin sin cos cos sin sin

sin sin cos cos cos

x u
y v
z w

θ ψ φ ψ φ θ ψ φ ψ φ θ ψ
θ ψ φ ψ φ θ ψ φ ψ φ θ ψ

θ φ θ φ θ

− + +     
     = + − +     
     −     







       (5)
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其中 [ ]Tφ θ ψ 代表机体在地面坐标系下的滚转角、俯仰角和偏航角， [ ]Tx y z 代表机体在地面坐标

系下的位置。 

由于螺旋桨的转速跟直流无刷电机的输入电压成正比，因此通过电机控制单元输出脉宽调制信号来

调节输入电压的大小，进而控制电机的转速。在姿态控制系统中，必须要考虑电机的数学模型，如下所

示： 

2
1 2 3 1, 2,3, 4i i i ick k k iω ω ω ω= − − + =                         (6) 

其中 1k ， 2k ， 3k 为电机模型中的常量， iu 电机系统的输入调节量。 

以上为四旋翼机器人的动力学、导航和电机模型方程，包含 16 个状态变量和 4 个控制量，从中可以

看出其固有的欠驱动性和强耦合性特征。 

3. 自适应反步滑模控制系统设计 

设计姿态控制器，使系统的飞行轨迹能够跟踪期望值，并保持良好的动态性能。根据时标分离原则，

建立了一种快慢回路的控制器结构，在每个回路中，将自适应滑模控制应用于其中，如图 2 所示。再根

据反步法理论，将上一回路的虚拟控制律作为下一回路的跟踪目标，以此类推完成整个控制律的设计，

最终获得整个闭环系统的实际控制律和自适应律，并且结合 Lyapunov 理论分析方法来保证闭环系统的稳

定性。运用该方法设计控制器，不仅降低了设计难度，使得控制器结构简单，而且更易于该算法的实现。 

3.1. 快回路自适应滑模控制 

1) 快回路是四旋翼机器人姿态控制反馈回路，为飞行器提供三轴合外力矩指令，其响应频率选取 50 
Hz。把快回路分解为较快回路和最快回路，最快回路是角速度反馈回路，在设计过程中加入自适应滑模

控制方法来补偿系统误差，提高系统鲁棒性。忽略公式(3)中陀螺力矩和阻力力矩的影响，得到： 

( )
( )
( )

( )

( )



1 0 0

10 0

10 0

xx
zz yy xx p

xx zz yy q
yy

ryy xx zz
u

f x
zz

g x

Iqr I I Ip T
q pr I I I T

I
r Tpq I I I

I

 
 
  −        = − − +           −      
 
  











                       (7) 

针对非线性多输入输出系统，考虑如下仿射非线性控制方程 

( ) ( ) ( )1 1 1 1 1 1 1 1 1,x f x g x u f x u= + + ∆                              (8) 

定义 [ ]T1x p q r= ，
T

1 p q ru T T T =   ， 1f∆ 表示系统的不确定项和扰动项。假定矩阵 ( )1 1g x 是可

逆的，设计快回路的控制法则如下： 

( )( )1
1 1 1 1 1u g f x ρ−= − +                                  (9)

 其中 1ρ 表示虚拟控制量，它的设计基于自适应滑模控制方法。考虑如下滑模面： 

1 1 1 1ds e e tλ= + ∫                                    (10)

 其中 [ ] [ ]TT
1 1 1r c c ce x x p q r p q r= − = − 表示角速度误差， 1rx 是期望的状态值， ( )1 11 12 13diag , ,λ λ λ λ=

是对角增益矩阵且元素为正常数。 
将滑模面对时间 t 求导得到 
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Figure 2. Adaptive sliding mode controller of hierarchical structure for quad rotor 
图 2. 四旋翼机器人自适应滑模控制结构图 

 

( ) ( ) ( )1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1, rs e e f x g x u f x u x eλ λ= + = + + ∆ − +                  (11)

 将(9)式代入(11)式有 

( )1 1 1 1 1 1 1 1, rs f x u x eρ λ= + ∆ − +                            (12)

 定义 ( )1 1 1 1 1, rF f x u x∆ = ∆ −  
得到 

1 1 1 1 1s F eρ λ= + ∆ +                                (13) 

式中 1F∆ 为系统的不确定项。 
现作如下假设：系统的不确定项 1F∆ 满足 

T
1F Xαα∆ ≤                                     (14) 

[ ]T1 2 3α α α α=  

T
1 11X x uα =     

其中α 的元素为正常数。 
设计如下所示的自适应控制律，可以证明能够实现闭环系统的稳定控制： 

( ) ( )

( )( )

1 T1
1 1 1 1 1 1 1 1

11
1

1 1 1 1 1 1

ˆsgn 0

0

sg f x e s X s
su

g f x e s

αλ ε α

λ

−

−

  
− − − − ≠   =   

 − − =

                  (15) 

式中， 1 0ε > ， α̂ 为α 的估计值，且 ˆα α α= − 。 
系统稳定性分析：如果系统满足假设条件(14)，采用以上自适应控制律(15)，设计如下自适应参数法

则，则系统状态将在有限时间内到达滑模面，并使得状态误差收敛于零，保证输出跟踪期望值。 
1ˆi i is M Xαα −=                                    (16) 

式中 1 0i iM M −= > 。 
考虑如下 Lyapunov 函数： 

T T
1 1 1 1

1 1
2 2

V s s Mα α= +    

计算其一阶导数，并由(15)、(16)可化简得到： 
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( )

T T
1 1 1 1

T T
1 1 1 1 1 1

T T
1 1 1 1 1 1

T T T
1 1 1 1 1

1 1

   

ˆ ˆ   

ˆ   

   ,

i

i

i

V s s M

s F e M

s s X s F M

s s X s X s X

s

α

α α α

α α

ρ λ α α

ε α α α

ε α α α

ε

= +

= + ∆ + +

≤ − − + ∆ +

≤ − − + +

= −

∑
∑
∑




 



 







即 1 0V ≤  

因此，系统状态能在有限时间内到达滑模面 0is = ，实现系统输出渐进跟踪期望值。 
2) 较快回路是飞行器三轴姿态角反馈回路，为最快回路提供角速度指令，设计规则类似于快回路。 
根据公式(4) 

( )


1 sin tan cos tan
0 cos sin
0 sin cos cos cos

ug x

p
q
r

φ φ θ φ θ
θ φ φ
ψ φ θ φ θ

     
     = −     
         









 

考虑如下仿射非线性方程： 

( ) ( )2 2 2 2 2 2 2,x g x u f x u= + ∆                               (17) 

定义 [ ]T2x φ θ ψ= , [ ]T2u p q r= ， 2f∆ 表示系统的不确定项和扰动项，其中 ( ) 0f x = 。假设矩

阵 ( )2 2g x 可逆，则较快回路控制法则如下： 

1
2 2 2u g ρ−=                                        (18)

 定义如下滑模面： 

2 2 2 2ds e e tλ= + ∫                                    (19)

 其中 [ ] [ ]TT
2 2 2r c c ce x x φ θ ψ φ θ ψ= − = − 表示姿态角误差， 2rx 是期望的状态值， 

( )2 21 22 23diag , ,λ λ λ λ= 是对角增益矩阵且元素为正常数。 
由此得到较快回路的自适应控制律： 

( )

( )

1 T2
2 2 2 2 2 2

22
1

2 2 2 2

ˆsgn 0

0

sg e x X s
su

g e s

βλ ε β

λ

−

−

  
− − − ≠   =   

− =

                (20) 

式中 2 0ε > ， β̂ 为 β 的估计值，且 ˆβ β β= − 。 
较快回路自适应参数法则如同最快回路设计，如下： 

1ˆ
i i is M X ββ −=                                 (21) 

根据 Lyapunov 稳定性分析，同理可证 T T
2 2 2 2

1 1
2 2

V s s Mβ β= +  ， 2 0V ≤ 。 

3.2. 慢回路自适应滑模控制 

四旋翼机器人的运动轨迹可以看作是由一系列小的间断点构成，慢回路是其位置的反馈回路，为快

回路提供姿态角命令和机体的升力，其响应频率设定为 4 Hz。设计规则类似于上面快回路。 
假设俯仰角和滚转角很小，由公式(2)和(5)简化可得： 
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sin cos 0
0

cos sin0 0

10 0

F F
m mx

F Fy
m m

z g F

m

ψ ψ

φ
ψ ψ θ

 
 

      
      = − + −      
           

 
  







                       (22) 

对 Z 轴方向运用滑模控制，定义 3x z= ， 3u F= ， 3f∆ 表示系统的不确定项和扰动项，其中 ( )f x g= − ，

( )3
1g x
m

= 。则慢回路控制法则如下： 

( )( )1
3 3 3 3 3u g f x ρ−= − +                                (23)

 定义如下滑模面： 

3 3 3 3ds e e tλ= + ∫                                   (24)

 其中 3 3 3r ce x x z z= − = −  表示沿 Z 轴方向线速度误差， 3rx 是期望的状态值， ( )3 31 32 33diag , ,λ λ λ λ= 是对角

增益矩阵且元素为正常数。 
由此得到慢回路的自适应控制律： 

( ) ( )

( )( )

1 T3
3 3 3 3 3 3 3 3

33
1

3 3 3 3 3 3

ˆsgn 0

0

s
g f x e s X s

su
g f x e s

γλ ε γ

λ

−

−

  
− − − − ≠   =   

 − − =

                    (25) 

式中 3 0ε > ， γ̂ 为 γ 的估计值，且 ˆγ γ γ= − 。 
慢回路自适应参数法则如同快回路设计，如下： 

1
î i is M X γγ −=                                       v(26) 

同理可证 T T
3 3 3 3

1 1
2 2

V s s Mγ γ= +  ， 3 0V ≤ 。 

4. 仿真结果 

本节将根据上面讲述的控制算法，结合四旋翼机器人的相关参数，对四旋翼飞行轨迹进行仿真。在

飞行任务中设置七个航点，从开始起飞经过各航点到最后降落，以此观察该系统的跟踪性能和鲁棒性。

表 1 为四旋翼模型的有关参数值。 
由于滑模控制算法被分别用于慢回路和快回路中，因此控制器的有关参数定义如下： 
根据控制系统的采样周期，慢回路的自然频率设定为 4 Hz，滑模控制器的增益 3 2λ = ，切换系数 3 1ε = ，

根据公式(22)为较快回路求出φ 和θ 的期望值。而快回路的自然频率为 50 Hz，对较快回路而言，控制器

的增益 ( )2 diag 6 6 2λ = ， 2 3ε = ，根据公式(4)为快回路求出 p 、 q 和 r 的期望值；对最快回路，控制器

增益 ( )1 diag 8 8 6λ = ， 1 3ε = ，再根据公式(7)求出电机转动所需的力矩 pT 、 qT 和 rT 。 
设置四旋翼飞行器的七个航点，分别为[0 0 10 0;10 0 10 0;10 10 10 0;0 10 10 0;0 5 10 0;0 5 10 3;0 5 0 0]。

飞机从原点起飞，依次经过五个航点，并偏航 170 度，最后降落。图 3 是飞机在三个轴向上的位置变化

情况，图 4 是飞机在三维坐标系下的轨迹跟踪情况，按照预定的航点进行飞行。可以看出，飞行器飞行

稳定，抖振很小。因此，尽管系统存在建模误差和不确定性因素，但由于自适应滑模控制的作用，系统

具有很好的跟踪性能和鲁棒性。 
图 5 是飞行器在滚转、俯仰和偏航三个姿态角方向上随时间变化的情况。从航点二经过航点三、航 
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Table 1. Model parameters in quadrotor 
表 1. 四旋翼机器人模型参数 

参数 描述 模型中的值 控制器中的模型误差率 

m Mass of quadrotor 1.77 kg 120% 

Lr, Lx, Ly Lever arm length 0.42 m, 0.362 m, 0.212 m 100% 

Ixx Body inertia of x axis 2.16 × 10−3 kg∙m2 75% 

Iyy Body inertia of y axis 4.52 × 10−3 kg∙m2 120% 

Izz Body inertia of z axis 8.33 × 10−3 kg∙m2 80% 

kf Force coefficient 0.301 e−3N/(rad/s)2 95% 

kt Torque coefficient 0.421 e−5N/(rad/s)2 85% 

k1, k2, k3 Motor model coefficient 20, 0.01, 3.5 0 

kl Elastic coefficient of gear 6000 N/m 0 

 

 
Figure 3. The response line of position coordinate 
图 3. 位置坐标响应曲线 

 
点四经过航点五的过程中，俯仰角发生了小范围的变化。同理，从航点三经过航点四、航点五经过航点

六的过程中，滚转角也发生了小范围的变化。在飞行到航点六时，飞行器在此悬停并且偏航 170 度后逐

渐降落至地面。从整个轨迹跟踪过程来看，飞行器在坐标位置发生改变的同时，伴随着自身姿态角的相

应变化。 
从以上仿真结果可以看出，该算法能够保证四旋翼飞行器飞行稳定，并且跟踪效果良好。 

5. 结论 

本文针对四旋翼机器人的飞行控制系统，提出了一种自适应滑模控制算法。利用自适应滑模控制使

得系统中包含的建模误差，参数变化以及外界干扰等各种不确定性量在有限时间内减小到一个小范围内， 
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Figure 4. The response line of trajectory tracking 
图 4. 轨迹跟踪响应曲线 

 

 
Figure 5. The response line of attitude angle 
图 5. 姿态角响应曲线 

 

同时消除了系统控制输入的抖振现象，实现系统的渐进稳定和轨迹跟踪。仿真结果表明该方法能够良好

得跟踪参考高度和轨迹。 

参考文献 (References) 
[1] 刘金琨, 孙富春 (2007) 滑模变结构控制理论及其算法研究与进展. 控制理论与应用, 3, 1-12. 
[2] Kang, B.P. and Ju, J.L. (1997) Sliding mode controller with filtered signal for robot manipulators using virtual plant/ 

controller. Mechatronics, 7, 277-286.  



四旋翼飞行器自适应滑模控制方法研究 
 

 
16 

[3] Lin, Y., Mao, J.Q. and Cao, Y.P. (2001) A robust VS-MRAC with a low variable structure control gain. Acta Automa-
tica Sinica, 27, 665-670. 

[4] Park, S., Deyst, J. and How, J.P. (2004) A new nonlinear guidance logic for trajectory tracking [R]. AIAA-2004-4900.  
[5] Derafa, A.B. and Fridman, L. (2012) Super twisting control algorithm for the attitude tracking of four rotors UAV. 

Journal of the Franklin Institute, 349, 685-699. 
[6] Bialy B., Klotz J., Brink K. and Dixon, W.E. (2013) Lyapunov-based robust adaptive control of a quadrotor UAV in 

the presence of modeling uncertainties. American Control Conference (ACC), Washington DC, 17-19 June 2013, 13- 
18. 

[7] Wang, L.F., Zhang, Z.X. and He, C.K. (2014) Adaptive dynamic inversion controller for quad rotor aerial robot. Jour-
nal of Control Engineering and Technology (JCET), 4, 147-152. 

[8] Das, A., Subbarao, K. and Lewis, F. (2009) Dynamic inversion with zero-dynamics stabilisation for quadrotor control. 
IET Control Theory Applications, 3, 303-314. 

[9] Wang, L.F., He, Y.C. and He, C.K. (2013) Trajectory tracking of quadrotor aerial robot using improved dynamic in-
version method. Intelligent Control and Automation, 4, 343-348. 

[10] Coza, C. and Macnab, C.J.B. (2006) A new robust adaptive-fuzzy control method applied to quadrotor helicopter stabi-
lization. Fuzzy Information Processing Society, NAFIPS 2006. Annual Meeting of the North American, Montreal, 3-6 
June 2006, 454-458. 

[11] Wang, L.F., He, C.K. and Zhu, P. (2014) Adaptive sliding mode control for quadrotor aerial robot with Ι type configu-
ration. International Journal of Automation and Control Engineering (IJACE), 3, 20-26. 

[12] Zhu, Z., Xia, Y.Q. and Fu, M.Y. (2011) Adaptive sliding mode control for attitude stabilization with actuator saturation. 
IEEE Transactions on Industrial Electronics, 58, 4898-4907. 

[13] Sun, Y., Zhang, W.G. and Zhang, M. (2011) Adaptive sliding mode high maneuvers flight control based on backstep-
ping procedure. Control and Decision, 26, 1-5. 

[14] Zhang, J., Yang, L. and Shen, G. (2012) New hybrid adaptive control approach for aircraft with centre of gravity varia-
tion. IET Control Theory Applcation, 6, 2179-2187. 



http://www.hanspub.org/
http://www.hanspub.org/
http://www.hanspub.org/journal/ag/
http://www.hanspub.org/Journal/HJCET.html
http://www.hanspub.org/journal/csa/
http://www.hanspub.org/journal/ae/
http://www.hanspub.org/journal/fin/
http://www.hanspub.org/journal/sd/
http://www.hanspub.org/journal/pm/
http://www.hanspub.org/Journal/ACM.html
http://www.hanspub.org/journal/ass
http://www.hanspub.org/journal/bp/
http://www.hanspub.org/Journal/HJBM.html
http://www.hanspub.org/journal/jwrr
http://www.hanspub.org/Journal/MM.html
http://www.hanspub.org/journal/mp/
http://www.hanspub.org/journal/ap/
http://www.hanspub.org/Journal/SG.html

	Adaptive Sliding Mode Controller for Quad Rotor Aircraft
	Abstract
	Keywords
	四旋翼飞行器自适应滑模控制方法研究
	摘  要
	关键词
	1. 引言
	2. 四旋翼飞行器动力学模型
	3. 自适应反步滑模控制系统设计
	3.1. 快回路自适应滑模控制
	3.2. 慢回路自适应滑模控制

	4. 仿真结果
	5. 结论
	参考文献 (References)

