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Abstract: With the promotion of UAVs in the application fields of various industries, especially in remote

sensing, the demand for precision remote sensing is becoming more and more intense. As a kind of UAV, quad-

rotor has developed rapidly in recent years and has become the first choice for small- scale accurate remote

sensing mapping. However, its own flight stability is directly related to the remote sensing imaging effect, and

the attitude controller therefore becomes the basic problem of the research on the stability of UAVs. For the

under- actuated，strong coupling and nonlinear characteristics of quad- rotor aircraft movement, a method of

attitude controller based on sliding mode and extended state observer (ESO) was presented. A series of

experiments methods were designed to obtain the model parameters: inertia, lift coefficient, torque coefficient

and time constant of the motor, and establish a mathematical model of each module of the four rotors. The

sliding mode controller was used to achieve quad- rotor aircraft attitude decoupling robust control, the symbol

function was replaced by sat function to improve sliding mode controller structure and slow down flutter

phenomenon. Combined with extended state observer (ESO), the sum of quad- rotor attitude loop system

interference can be estimated at real- time. The sum of interference includes states coupling terms, un-modeled

dynamics and external disturbances. Thus the disturbance compensation was added into sliding mode control

output in real-time to achieve high quality quad-rotor attitude control. Two sets of experiments were designed.

One set of experiments was the actual manipulation command tracking experiment, and the other set was the
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actual external load inter ference exper iment. The two quad-rotor UAV attitude controllers (sliding mode

controller based ESO&individual sliding mode controller ) are compared with the simulation and the

actual test flight based on exper iments. The exper imental results show that, under the same conditions, the

controller based on sliding mode and extended state observer (ESO) can achieve stable attitude control

and reduce tracking er ror by about 20% , and the control method can enhanced the anti- inter ference

ability of the quad-rotor. while quad-rotor hover ing, it can reduces the fluctuation of the attitude angle by

about 50% , which has practical application value.

Key words：sliding-mode controller; extended state observer; quad-rotor; UAV; interference estimation; model

parameters
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摘要：随着无人机(UAV)在民用各个行业应用领域的推广，对精准遥感的需求越来越强烈。旋翼飞行器作为无人机的一种，近

年来发展迅速，已成为小范围精准遥感测绘的首选，然而其本身飞行的稳定性与遥感成像效果有着直接联系，因此姿态控制

器也成为无人机稳定性能研究的基础问题。针对四旋翼飞行器运动的欠驱动、强耦合和非线性特性，本文提出一种基于滑模

和扩张状态观测器（ESO）的姿态控制器，设计了可一系列实验方法来获取模型参数（转动惯量、升力系数、扭矩系数和电机时

间常数），并建立四旋翼各个模块的数学模型。在此模型基础上，采用滑模控制器实现四旋翼飞行器姿态解耦鲁棒控制，通过

sat函数替换符号函数改进滑模控制器结构，减缓颤振现象。同时，结合ESO实现对四旋翼姿态回路的系统干扰总和进行实

时估计，其中干扰总和包括建模状态间耦合项、未建模动态以及外部干扰，从而对滑模控制器的输出进行实时干扰补偿，实现

高品质的四旋翼姿态控制。本文设计2组实验：实际操纵指令跟踪实验；外界实际挂载重物干扰实验。通过实验对这2种四

旋翼无人机姿态控制器（基于滑模和ESO的控制器、单独滑模控制器）进行仿真和实际试飞对比。实验结果表明，同等情况

下，基于滑模和ESO的控制器能够实现姿态稳定且跟踪误差减少约20%，同时该控制方法增强了四旋翼的抗干扰能力，悬停

时姿态角度波动幅度减少约50%，具有实际应用的价值。

关键词：滑模控制；扩张状态观测器；四旋翼；无人机；干扰估计；模型参数

1 引言

近年来，小面积精准遥感对旋翼无人机需求越

来越大。一个稳定可靠的旋翼机硬件通用平台[1-3]，

对于无人机遥感成像效果[4-5]、电力图像巡检效果[6]有

着直接的影响。测绘遥感行业逐渐进入了无人机时

代[7]，而其中旋翼无人机的姿态控制是平台稳定可靠

的关键基础技术，本文将对这一关键基础技术进行

深入研究，提出一种新的姿态控制器架构。

目前针对四旋翼飞行器姿态控制的研究主要

包括 4 个方面：① 四旋翼无人机动态建模问题。

文献[8]-[10]分别研究了螺旋桨的挥舞现象及建模

和四旋翼刚体运动模型，其中将四旋翼看作刚体，

利用刚体动力学方程来建模是目前小型四旋翼飞

行器建模的主流方法，但是很少有文献提供实际

的模型参数测试方法，至于螺旋桨与空气动力学

之间的关系则更复杂，需要更精准的仪器设备进

行试验，不易实际推广。② 基于学习的控制方

法。文献[11]-[13]分别基于模糊控制、神经网络自

适应算法、鲁棒神经网络控制设计四旋翼飞行器

的姿态控制器，这类控制器虽然不需要四旋翼的

运动模型，但是需要大量的实验和飞行数据来训

练系统，算法复杂且对硬件要求较高，且大部分研

究停留在仿真阶段，没有得到实际应用。③ 线性

控制方法。文献[14]-[15]分别基于 PID、LQ 控制

方法设计四旋翼姿态控制器；该类线性控制器实

现较为简单，但是当四旋翼飞行器脱离标称条件

或者大范围机动时，其控制器性能会明显下降；同

时，国内研究者开始将自抗扰控制方法应用于四

旋翼飞行器，基于自抗扰理论设计了四旋翼飞行

器姿态控制[16-17]，其核心就是ESO能够实时估计系

统总扰，但并未在硬件中得到实现。文献[18]在实

现四旋翼姿态的自抗扰控制基础上，研究了其参

数优化和轨迹跟踪问题，但是由于自抗扰控制本

身来源于 PID控制，基于误差调节而不依赖模型，

实现简单，其能适应的飞行运动条件是有限的。

④基于模型的非线性控制方法。文献[19]-[21]分

别基于反馈线性化、反步法和滑模控制设计四旋

翼控制器，这类控制方法需要依靠精确的模型，在

能够得到模型参数的前提下，能使四旋翼控制性
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能和运动范围得到增强。例如，滑模控制具有较

好的鲁棒性，但是由于这类控制器并未对系统干

扰进行实时观测，当干扰较大时，其控制效果也并

不理想。

本文针对四旋翼飞行器的控制特性，设计一种

基于滑模和 ESO 的四旋翼飞行器姿态控制算法。

为了实现该算法，首先设计了一系列实验来获取模

型参数，然后利用滑模控制实现对四旋翼 3个姿态

角回路的控制，并改善了滑模控制中存在的颤振现

象，最后利用ESO实现对系统总扰的实时估计，并

将其与滑模控制结合，对控制输出进行实时干扰补

偿。仿真结果表明该控制器在实现四旋翼姿态稳

定的同时，对姿态角指令具有良好的跟踪性能，且

相对于普通的滑模控制具有更强的抗干扰能力。

2 四旋翼无人机建模及改进姿态控制
器框架

2.1 四旋翼无人机建模过程

（1）运动学和动力学方程的建立

选取本体坐标系描述四旋翼飞行器的姿态运

动，坐标原点与机体重心重合。四旋翼的结构类型

为”X”型，其具体的系统结构和受力情况如图1所示。

根据文献[22]，将四旋翼视为刚体，忽略旋转运

动产生的陀螺效应，得到的四旋翼飞行器姿态非线

性运动方程为：

ì
í
î

ï

ï

ϕ̇ = p + q sin ϕ tan θ + r cos ϕ tan θ

θ̇ = q cos ϕ - r sin ϕ
ψ̇ = sec θ(q sin ϕ + r cos ϕ)

（1）

式中：ϕ，θ ，ψ 分别表示滚转角、俯仰角、偏航角；

p ，q ，r 分别为本体角速度 ω在本体坐标系 x ，y ，

z 轴 上 的 分 量 ，其 动 力 学 方 程 分 别 为 ： ṗ =

[ ]qr( )Jy - Jz + τϕ ∙
1
Jx

，q̇ = [ ]pr( )Jz - Jx + τθ ∙
1
Jy

，ṙ =[pq

(Jx - Jy) + τψ]∙1/Jz ；τϕ ，τθ ，τψ 分别为3个本体轴方向

的控制力矩；Jx ，Jy ，Jz 分别为四旋翼沿着 x ，y ，

z 轴方向的转动惯量。定义的系统控制输入量为

U =[τϕ, τθ, τψ]，其与各电机转速 ωi 的关系为：
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式中：cT 为螺旋桨升力系数；cQ 为螺旋桨扭矩系

数；L = l∙ sin(π/4) 为力臂长度，其中 l为螺旋桨中心

至四旋翼重心的距离。

（2）各个模块的模型建立与参数测量

本文结合国外开源项目Pixhawk搭建了四旋翼

硬件平台，其整体结构图和飞控硬件板如图2所示。

实际测量的参数有转动惯量（ Jx ，Jy ，Jz）、升

力系数（cT）、扭矩系数（cQ）、电机的时间常数（T）。

四旋翼整体的转动惯量的获取步骤为：

①将四旋翼飞行器分成一个个独立元件，并将

每个独立元件简化成具有常值密度的几何形状。

②测量出每个元件的尺寸和质量。

③利用平行轴定理来推导每个元件分别对 x，

y，z轴的转动惯量大小。

④求出每个元件对每个轴的转动惯量大小总

和，以此得到整个四旋翼飞行器的转动惯量。

本文将整个四旋翼飞行器分为电机部分（圆柱

体）、电调（薄平板）、中心部分（圆柱体）、机臂（长圆

柱棒）4 个部分，测量出每个部分所需要的尺寸大

小 ，以 推 导 出 整 体 的 转 动 惯 量 为 ：

Jx = Jy = 0.0094 kg∙m2 ​​​​​​​​​ ，Jz = 0.0178 kg∙m2 。

升力系数：对于单个推力系统，其模型可以简

化为：

T = cTω
2 （3）

式中：T 为单个螺旋桨的推力；垂直本体轴x-y轴向

图1 四旋翼系统结构与受力

Fig. 1 Four-rotor system structure and force diagram

图2 四旋翼无人机结构和飞控硬件板

Fig. 2 Quad-rotor structure and flight control hardware

board structure
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上；ω为转速/（转/min）。

为了得到推力系数，将电机的输入值PWM值

由低到高给出 13 组测试值，用测速仪进行转速测

量，用电子秤测出推力大小，然后根据实际数据进

行拟合仿真，得出推力系数结果如图3所示，其中推

力系数 cT = 1.656 × 10-7 ​​​​​​N/(r/ min)2 。需要注意的是：

测量升力时不要仅仅测量单个螺旋桨推力，而是

要用 4 个螺旋桨一起进行测量推力总和。因为每

个螺旋桨产生的推力之间是耦合的，不是简单的

倍数关系。

扭矩系数：该系数主要影响偏航运动，跟升力

系数类似，其模型可以简化为：

Q = cQω
2 （4）

式中：Q 为单个螺旋桨产生的扭矩。扭矩系数测量

的实验过程与升力系数的实验过程类似，所不同的

需要测量单个螺旋桨扭矩大小的装置。本文使用

的测量装置和拟合结果如图4所示，其中扭矩系数·

cQ = 7.3499 × 10-10 ​​​​​​ N·m/(r/ min)2 。

电机时间常数：根据文献[21]，整个电机动态模

型简化为一阶惯性环节，而时间常数的求取是依据

一阶惯性环节的阶跃响应时间经验公式（延迟时间

大约为时间常数的4倍）得到，所用到的测量装置如

图5所示。

根据测量得到的延迟时间估算得到的时间常

数 T =0.05，则电机的动态模型传递函数为：

G(s) = 1
0.05s + 1

（5）

该传递函数能够复现转速设定值与真实转速

之间的动态响应。至此，为了尽量靠近真实四旋翼

硬件平台，整个四旋翼姿态控制结构如图6所示。

2.2 滑模控制方法的改进

利用滑模法合成控制器，可以使得四旋翼控制

系统跟踪理想姿态指令，有关滑模法的推导和论述

可以参考文献[21]，在此不进行重复推导，从而可以

得出3个姿态输出控制力矩为：

ì

í

î

ïï
ïï

U1 = τφ =(Jz - Jy)x4 x6 - Jx(α1
2 z1 + k1 sign(s2) + k2s2 - ẍ1d)

U2 = τθ =(Jx - Jz)x2 x6 - Jy(α2
2 z3 + k3 sign(s3) + k4s3 - ẍ3d)

U3 = τψ =(Jy - Jx)x2 x4 - Jz(α3
2 z5 + k5 sign(s4) + k6s4 - ẍ5d)

（6）

式中：x1d , x3d , x5d 为姿态角度指令值；ẋ1d , ẋ3d , ẋ5d 为

图3 单个螺旋桨的推力系数结果

Fig. 3 Asingle propeller thrust coefficient results

图4 电机扭矩测试装置与单个螺旋桨的扭矩系数结果

Fig. 4 Motor torque test device and a single propeller torque factor result
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指令值的一阶导数；ẍ1d , ẍ3d , ẍ5d 为指令值的二阶导

数；k1~k6 为大于零的常数；α1~α3 为大于零的常数；

s2~s4 为构造的滑模面。并且，x1 = φ, x2 = ẋ1 = φ̇，

x3 = θ, x4 = ẋ3 = θ̇ ， x5 =ψ, x6 = ẋ5 = ψ̇ ； z1 = x1d - x1,

s2 = x2 - ẋ1d - α1z1 ；z3 = x3d - x3, s3 = x4 - ẋ3d - α2 z3 ；

z5 = x5d - x5, s4 = x6 - ẋ5d - α3z5。

该传统滑模控制器中有一个非常明显的特征

就是含有一个符号函数，是非连续的。则得到的控

制指令也会是非连续的，因此在滑模面上会产生颤

振现象，影响系统稳定性；为了避免颤振现象，用近

似的连续饱和函数 sat(s) 来替代符号函数。其函数

表达式为：

sat(s) = s/( || s + e)​​​​​​e ∈[0, 1] （7）

本文取 e=0.5，即可得到改进的滑模控制器，将

减缓颤振现象。

另外，构造滑模控制器需要知道输入指令理想

值的一阶导数（如 ẋ1d ）和二阶导数（如 ẍ1d ），因此还

需要构造一个二阶滤波器来得到这些值，即在姿态

指令进入姿态控制器之前，先通过二阶滤波器。本

文统一采用二阶低通滤波器，其传递函数如下：

Xc(s)

X 0
c (s)

=
ωn

2

s2 + 2ξωns +ωn
2

（8）

式中：X 0
c 为输入值，Xc 为输出值。该式在时域中

的表达式为：

ẍ = -2ξωn ẋ +ωn
2(x0

c - xc) （9）

实现该滤波器的具体结构如图7所示。本文选

取阻尼比 ξ = 0.8 ，自然频率 ωn = 4.375 ，根据二阶环

节的响应时间公式，其阶跃响应时间大约为 1 s，符

合实际且不影响控制效果。

2.3 四旋翼无人机的扩张状态观测器（ESO）构造

扩张状态观测器（ESO）是自抗扰控制器的一

部分，自抗扰控制器首先由中国科学院系统科学研

究所韩京清研究员提出 [23]。其核心就是利用 ESO

图7 二阶低通滤波器结构

Fig. 7 Second-order low-pass filter structure

图5 电机时间常数测量装置

Fig. 5 Motor time constant measuring device

图6 四旋翼姿态控制架构

Fig. 6 Four-rotor attitude control architecture
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可以很好地动态估计系统的被扩张状态量（系统的

加速度实时作用量）；该过程只需要用到原对象的

输入-输出信息；ESO能估计加速度实时作用量的

根本原因在于只要系统满足可观测性条件，就有可

能从系统输出信息中提炼其作用量。

观测出来的实时作用量相当于作用于积分器

串联型系统的各种扰动作用（建模、未建模动态和

外扰）总和。有了这个估计之后，再进行实时动态

补偿，从而实现系统线性化。

以四旋翼的滚转角通道为例，说明ESO的具体

结构实现。结合状态空间方程，将四旋翼的滚转角

ϕ方程写成如下形式：

ì
í
î

ï

ï

ẋ1 = x2

ẋ2 = f1(ϕ, ϕ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇) +ω2(t) + b0U1

y = x1

（10）

式中：b0 为控制量系数 1/Jx ；ω2(t) 为外界干扰量；

f1(…) +ω2(t) 为各种扰动作用（包括建模、未建模动

态和外扰）的总和。令总扰动量 a = f1(…) +ω2(t) ，看

未知的被扩张状态变量，即 x3 = a ，则式（13）变成如

下形式的线性系统：

ì

í

î

ïï
ïï

ẋ1 = x2

ẋ2 = x3 + b0U1

ẋ3 =ω0

y = x1

（11）

然后对上述系统建立非线性扩张状态观测器：

ì

í

î

ïï
ïï

e = z1- y
ż1 = z2 - β01e
ż2 = z3 - β02 fal(e, a1, h) + b0U1

ż3 = -β03 fal(e, a2, h)

（12）

其中，

fal(e, a, δ) =
ì
í
î

||e a
sign(e)             ||e > δ

e/δ-a                                          ||e ≤ δ （13）

选择适当的参数 β01 ，β02 ，β03 和 ai(i = 1, 2) ，

通常情况下取 a1 = 0.5 ，a2 = 0.25 ，则扩张状态观测

器输出量 zi 能很好地估计原系统各状态量 xi ，其中

z3 → x3 = f (…) +ω(t) ，虽然 f (…) 和 ω(t) 的具体函数

表达式未知，但被扩张状态 z3 仍可以很好地估计出

系统总扰动量 a 。同样，其他两个角回路，即俯仰

角 θ和偏航角 ψ 采用相同的算法处理，则可以实现

各个通道的动态补偿线性化。

2.4 基于ESO的四旋翼滑模控制器架构改进

滑模控制是非线性方法实现鲁棒控制的一个

简单途径，有效地解决了模型不准确情况下的控

制稳定性和性能一致性的问题，但其并未对系统

干扰进行实时观测估计，当干扰较大时，其控制效

果并不理想。然而，ESO 的核心就是实时估计总

扰动，并进行动态补偿。其输入为系统输入和输

出，输出为估计的状态量和被扩张状态量（总扰

动），结构较为简单且容易与其他控制方法相结

合。从而提高控制器的抗干扰能力。因此，将滑

模控制与 ESO 相结合，能提高四旋翼姿态控制的

鲁棒性和抗干扰能力。

滑模控制和ESO结合，主要利用ESO中被扩张

出来的状态量 z3 ，将 z3 动态补偿至控制器输出中，

补偿之后的控制输出为实际控制量，这样，四旋翼

姿态回路中实际收到的外部扰动就会实时反映到

控制量中，并进行动态补偿。其结合的结构原理图

如图8所示。

至此，结合式子（6）、（7）、（11）、（12），以滚转角 ϕ

回路为例，得到的基于滑模和ESO控制器算法如下：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

e = z1ϕ - x1

ż1ϕ = z2ϕ - β01e
ż2ϕ = z3ϕ - β02 fal(e, 0.5, h) +(1/Jx)U1

ż3ϕ = -β03 fal(e, 0.25, h)

U1 = (Jz - Jy)x4 x6 - Jx(α1
2 z1 + k1sat(s2) + k2s2 - ẍ1d)- Jx z3ϕ

（14）

同理，可得到其他2个姿态回路的控制输出为：

U2 = (Jx - Jz)x2 x6 - Jy(α2
2 z3 + k3sat(s3) + k4s3 - ẍ3d)- Jy z3θ

（15）

U3 = (Jy - Jx)x2 x4 - Jz(α3
2 z5 + k5sat(s4) + k6s4 - ẍ5d)- Jz z3ψ

（16）

式中：z3ϕ ，z3θ ，z3ψ 分别为滚转角回路、俯仰角回路

和偏航角回路的ESO得到的被扩张状态量。

注：u0 为推导的滑模控制器输出，b0 为控制系数（如滚转角回

路为1/Jx ，俯仰角回路为1/Jy），u 为经过动态补偿的控制输出。

图8 滑模控制与ESO结合架构

Fig. 8 Sliding mode control combined with ESO structure
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3 算法仿真与实验结果分析

3.1 仿真结果

为了验证本文所设计的控制器及其抗干扰效

果，设定四旋翼飞行器的姿态初始值为（ ϕ ，θ ，

ψ）=（30° ，-45° ，-15°）。当 0 s< t <6 s 时，ϕd =

θd =ψd = 0° ；当 6 s< t <20 s 时，ϕd = θd =ψd = 10° ；

20 s< t <30 s 时，ϕd = θd =ψd = sin(t)（单位：度）；当

9.5 s< t <10.5 s时在3个姿态回路上同时施加0.008

N∙m的外部干扰，当 14.5 s< t <15.5 s时在 3个姿态

回路上同时施加-0.008 N∙m 的外部干扰。

滑模控制器部分的参数通过调试取 α1 = α2 =

α3 =1，k1 = k3 = k5 =2.5，k2 = k4 =3，k6 =2。扩张状态

观测器部分的参数参考文献[23]，h 为采样步长，这

里为0.004，参数 β01 ，β02 ，β03 是由采样步长 h来决

定的（不管怎样的被控对象，采用步长一定，则可以使

用相同的 β01 ，β02 ，β03），这里取 β01 = β02 = β03 =80，3

个姿态回路采用相同的ESO参数。模型参数结合

式（5）、（7）、（8）得到。

为了更好地说明本控制器的优越性，在相同初

始条件、跟踪指令和外部干扰的情况下，将与单独

滑模控制器的结果进行对比，如图9-图11所示。

图9-图11为四旋翼飞行器姿态控制各回路的

仿真曲线对比图，是单独滑模控制和带有ESO的滑

模控制的对比。从图中可看出，整个过程中，2种控

制方法都能使四旋翼姿态角快速响应并跟踪姿态指

令；但是，在9.5 s< t <10.5 s和14.5 s< t <15.5 s时段，

由于系统扰动的作用，带有ESO的滑模控制相对于

单独滑模控制，其姿态角变化量较小，可见其算法抗

干扰性强。此外，图9和图11可看出，带有ESO的滑

模控制下，滚转角和偏航角响应时间更短。

图12为姿态各回路ESO干扰估计量图。当快

速响应跟踪指令和受到外部干扰时，ESO的值不为

零，而其他时间段为零，表明其能够实时估计出扰

动总和。

3.2 试飞结果

整个四旋翼硬件平台在室外进行等高模式试

飞，其能稳定在一个指定高度，同时姿态控制使用

了本文设计的控制器，由遥控器给出姿态指令。同

样为了更好说明本控制器的优越性，将在滚转角回

图11 四旋翼偏航角响应曲线对比

Fig. 11 Comparison of four-rotor yaw angle response curves

图9 四旋翼滚转角响应曲线对比

Fig. 9 Comparison of the four-rotor roll angle response curve

图10 四旋翼俯仰角响应曲线对比

Fig. 10 Comparison of the four-rotor pitch angle response curve
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路和俯仰角回路与单独滑膜控制器的试飞结果进

行对比。此外，为了更好地说明本控制器的抗干扰

性，试飞中给这2个姿态角回路分别挂载108 g的物

体，作为施加的外部干扰力矩，并进行结果对比。

实际的结果图如图13-图15所示.

图 13和图 14分别为 2种控制方法下的滚转角

和俯仰角实际曲线对比图。由图可看出，单独滑膜

控制时，滚转角实际跟踪误差最大达到 5.5 ° ，零度

附近波动在 ±5.7° 之间；俯仰角实际跟踪误差最大

达到 4.5 ° ，零度附近波动在 ±5.1° 之间；基于滑膜

和 ESO 控制时，滚转角实际跟踪误差最大达到

4.6º，零度附近波动在 ±5.7° 之间；俯仰角实际跟踪

误差最大达到2 ° ，零度附近波动在 ±3° 之间；表明

基于滑膜和ESO的控制方法的跟踪性能更准确，实

图13 2种控制方法的滚转角实际响应曲线对比

Fig. 13 Comparison of actual roll angles of the two control methods

图14 2种控制方法的俯仰角实际响应曲线对比

Fig. 14 Comparison of the actual curves of the pitch angles of the two control methods

图12 姿态各回路ESO干扰估计量

Fig. 12 ESO interference estimator for each loop of the pose
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际波动范围更小。

图 15为外扰力矩下 2种控制方法的姿态角实

际曲线对比图。选取滚转力矩干扰情况下，16~20 s

的部分数据如表 1，可以看出在常值滚转力矩干扰

下，基于滑模和ESO控制的滚转角曲线震动明显较

小，且震动范围能维持在 1.2°以下；在常值俯仰力

矩干扰下，基于滑模和ESO控制的俯仰角曲线偏离

零度线范围较小，且其俯仰角有大于零的情况，表

明该控制器有补偿外部干扰的能力，有较强的抗干

扰能力。

4 结论

为了获得较为精准的四旋翼仿真模型，本文设

计并进行了一系列硬件实验，通过实验数据分析建

模拟合得到准确的模型参数。利用基于滑模和

ESO的控制算法实现对四旋翼飞行器姿态的高品

质控制，并对系统总扰动（包括建模、未建模动态和

外扰）实现了精确的估计。通过仿真和实际试飞验

证对比表明，基于滑模和ESO的姿态控制器能够使

跟踪误差减少约20%，在有外界干扰下，悬停时姿态

角度波动幅度减少约50%，具有更强的抗干扰优势。

本文所设计的一系列获取模型参数的实验方

法，实现较简单且实用，为其他获取模型参数的实

验提供了一定参考价值。同时，本文设计的基于滑

模控制和扩张状态观测器(ESO)的结合算法，实现

难度小，对硬件系统要求较低，且ESO易于与其他

控制方法相结合，实现对系统总扰动的估计，增强

系统的跟踪能力和抗干扰能力，因此具有实际应用

的价值。
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