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考虑瞬态特性的无人机自适应容错控制设计

吴鸣宇， 姚雪莲， 杨 艺， 刘宇飞
（江苏理工学院机械工程学院，常州  213001）

摘要： 针对固定翼无人机纵向轨迹跟踪控制问题，基于反馈线性化和模型跟随控制设计基础控制器，实现无故障

情况下闭环系统的稳定和轨迹渐近跟踪控制。考虑固定翼无人机的执行器可能发生不同类型及大小的故障，分

别针对各种不同故障模式设计与之对应的补偿控制器。为综合解决执行器故障的多重不确定性问题，采用加权

融合与自适应控制相结合的方式设计综合控制器结构，并对与故障相关的控制器参数进行估计。最后，通过在

基础控制器设计中添加 H ∞ 补偿项，以抑制故障补偿控制器参数估计误差对闭环系统输出跟踪性能造成的不利

影响。理论分析和仿真结果表明，所提出的控制方案不仅能保证闭环系统的稳定性，而且在发生不确定执行器

故障的情况下，固定翼无人机姿态控制系统输出能渐近跟踪给定的参考模型输出，通过设计适当的 H ∞ 补偿器参

数可以改善故障补偿控制过程中的瞬态性能。
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Adaptive Fault‑Tolerant Control Design for UAVs Based on Transient 
Characteristics

WU Mingyu， YAO Xuelian， YANG Yi， LIU Yufei
（College of Mechanical Engineering， Jiangsu University of Technology，  Changzhou 213001， China）

Abstract:To solve the longitudinal trajectory tracking control problem of fixed-wing unmanned aerial vehicles
（UAVs）， a basic controller is designed based on the feedback linearization and the model following control to 
achieve closed-loop system stability and trajectory asymptotic tracking control under normal conditions. Since  
the actuator of fixed wing UAVs may have different types and severities of faults， compensation controllers 
are designed according to different fault modes. In order to solve the multiple uncertainties of actuator faults 
comprehensively， an integrated controller structure is designed by combining the weighted fusion and the 
adaptive control， and the parameters of the controller related to the faults are estimated. Finally， H ∞ 
compensation is added to the basic controller design to suppress the negative influence of the parameter 
estimation error of fault compensation controller on the output tracking performance of the closed-loop 
system. Theoretical analysis and simulation results show that the proposed control scheme not only can 
guarantee the stability of the closed-loop system. Under the condition of actuator failures， the output of 
attitude control system of fixed wing UAVs can asymptotically track the output of a given reference model， 
and the transient performance during fault compensation control can be improved by designing proper 
parameters of H ∞ compensator.
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固定翼无人机作为一种新型的航空器，不可避

免会出现各种执行器故障和传感器故障。为了提

高无人机的可靠性，容错控制设计是一个值得研究

的领域［1］。

为了保证无人机在多故障下的跟踪性能［2‑7］，

研究人员提出了许多具有良好成效的故障检测

（Fault detection diagnosis，FDD）和 容 错 控 制

（Fault‑tolerant computing，FTC）方法。文献［8］针

对固定翼无人机在各种不确定情况下，提出了具有

鲁棒性的飞行控制系统设计方案，该控制系统由一

个标准反馈控制器和一个不确定性补偿控制器构

成。在文献［8］的基础上，文献［9］利用反馈线性化

和非线性动态逆技术对固定翼无人机非线性动态

系统模型设计了一个非线性鲁棒控制器，最终使固

定翼无人机具有令人满意的飞行性能。

正如文献［10］中指出，在设计固定翼无人机模

型时，纵向运动模型的俯仰角速率不仅仅与俯仰力

矩有关，还受到发动机推力的影响。实际的发动机

推力方向与机身指向存在一定的角度，重心对推力

线也存在垂距，所以升降舵和发动机推力对俯仰姿

态角都有着控制作用。由此可知，发动机的推力对

固定翼无人机的影响是不可以忽略的。在此之前，

一些针对固定翼无人机设计的容错控制器，采用了

相对理想的固定翼无人机运动模型，模型的精确性

有所降低。基于理想模型设计的容错控制器应用

于实际模型时会出现偏差，无法达到预想的控制效

果。本文所应用的固定翼无人机纵向运动学模型

更贴合实际，与理想的运动学模型相比更精确。正

是因为升降舵的力矩和发动机的推力共同作用于

俯仰姿态角，所以在一个发生故障时，可以通过另

一个补偿其对姿态角的不良影响。

虽然部分基于自适应算法设计的容错控制策

略能够有效地解决故障的不确定性问题，并具有较

好的稳态性能，但仍可能出现不太令人满意的瞬态

性能。瞬态性能也是衡量系统性能的重要指标。

改善自适应控制算法应用过程中的瞬态性能研究

受到广泛关注［11‑12］。其中，模型参考自适应控制

（Model reference adaptive control，MRAC）是一种

迫使被控系统跟踪参考模型期望响应的控制方法，

它具有实现被控系统渐近输出跟踪、结构简单且

易 于 实 现 、物 理 意 义 明 确 等 优 点 。 为 了 改 善

MRAC 应用过程中的瞬态性能，文献［13‑14］分别

将模糊逻辑和遗传算法与 MRAC 相结合，通过实

验证明其有效性，但缺乏详细的理论依据。未知

的执行器故障会给系统带来不确定性，因为无论

采用哪种自适应控制方案，参数估计误差都是不

可避免的。

针对固定翼无人机的姿态跟踪控制系统，考虑

其实际飞行过程中可能发生未知的执行器故障，提

出一种基于反馈线性化和模型参考自适应控制相

结合的直接自适应容错控制方案，并添加 H ∞ 补偿

项来改善故障补偿过程中的瞬态性能。该方案能

够综合解决执行机构故障模式、故障值和故障时

间，无需额外的故障检测设计。本文的主要贡献

如下：

（1）与现有的针对固定翼无人机容错控制设计

的研究［15‑18］相比，本文从更加实际的固定翼无人机

纵向运动学模型出发，控制器更加贴合实际的飞行

作业。

（2）与部分已有关于固定翼无人机的自适应

容错控制设计不同，本文进一步考虑固定翼无人机

执行器故障补偿设计中的瞬态性能问题。采用性

能指标评价系统瞬态性能提升度，并确定 H ∞ 补偿

项在改进的 MRAC 系统中的权重。

（3）与基于多模型自适应控制的固定翼无人机

容错控制策略相比，所设计的控制方法在无需对不

同控制器进行切换的情况下，通过多控制器融合实

现一个综合控制器解决多种故障情况，避免了切换

导致的不稳定问题。

与文献［19‑21］中改善 MRAC 应用过程中瞬

态性能的方法相比，本文考虑的问题更加深入。控

制方案首先将改进的 MRAC 与直接自适应容错控

制设计相结合，以提高容错控制过程中的瞬态优化

能力，对固定翼无人机容错控制设计中的瞬态和稳

态的性能进行了详细的理论分析和仿真研究。

1 系统模型和问题描述

本节首先介绍了刚性固定翼系统的模型和一

些基本概念，描述相关的控制问题。

1. 1　固定翼无人机姿态运动学

固定翼无人机系统的纵向运动学模型为
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V̇= T cos α - D- G sin γm

m

γ̇m = T sin α + L- G cos γm

mV
θ̇= q

q̇= M a + TzT

Iy

（1）
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式中：V为飞行速度，γm 为航迹角，α 为迎角，q为俯

仰角速率，θ 为俯仰角，T= T (V，ρ，δT )为推力，zT

为重心对推力线的垂距，L= L (V，ρ，α，δe ) 为升

力 ，D= D (V，ρ，α ) 为 阻 力 ，M a =M a (V，ρ，α， 
δe，α̇，q ) 为俯仰力矩，δT 为油门开度，δe 为升降舵

角度。

空气密度为常值，将力与力矩线性化后，固定

翼无人机的纵向运动模型为
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V̇= 1
m

[ (T 0 + TVV+ T δT
δT ) cos α -

         D 0 - DVV- D α α - G sin γm ]

γ̇m = 1
mV

[ (T 0 + TVV+ T δT
δT ) sin α + L 0 +

         LVV+ L α α - G cos γm + L δe δe ]
θ̇= q

q̇= 1
Iy

[ M a
0 +M a

VV+M a
α α +M a

δe δe +

         M a
α̇ α̇+M a

q q+(T 0 + TVV+ T δT
δT ) zT ]

   

（2）
由 T 0 = D 0，γm = θ - α，飞行加速度可化简为

V̇= TV - DV

m
V- ( )D α

m
- g α - gθ + T δT

m
δT  （3）

对于基准运动，固定翼的升力与重力等值反

向，迎角与俯仰角重合，即 L 0 = G，θ = α，cos γ = 1，
则可得迎角速率

α̇= - L α

mV 0
α - LV

mV 0
V+ q- L δe

mV 0
δe （4）

由M a
0 = -T 0 zT 得俯仰角速率的微分为

q̇= M a
V + TV zT

Iy
V+ M a

α̇

Iy
α̇+ M a

α

Iy
α +

M a
q

Iy
q + M a

δe

Iy
δe + T δT

zT

Iy
δT      （5）

定 义 x=[V，γm，q，θ ]T 为 状 态 向 量 ，u=
[ δT，δe ]T 为输入信号，将固定翼无人机纵向运动控

制系统（1）改写为

ì
í
î

ẋ= f ( x )+ g ( x ) u ( t )
y= h ( x )

（6）

式中
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0
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h ( x )= q

1. 2　控制问题

本研究主要针对固定翼无人机控制系统中不

确定性执行器故障的问题。典型的执行器故障可

表示为

uj ( t )= ū j ( t )= ū j0 + ∑
i = 1

qj

ū ji f ji ( t )    t ≥ tj （7）

式中：一些不确定的故障指标 j ∈ { 1，2}，故障的瞬

时时间 tj > 0，ū j0、ū ji 代表未知的故障值，已知的有

界信号 fji ( t )，i = 1，2，⋯，qj。

注 1 对于时变的执行器故障，一种情况是故

障 模 型 可 参 数 化 ，这 时 可 通 过 故 障 模 型（7）
（ū ji f ji ( t )= ū ji sin ωji t）中已知系数 ωji 来表示；另一

种情况是故障模型不可参数化，这种情况下利用参

数化模型 fji ( t )（如泰勒函数或神经网络）对 ωji 进行

非线性逼近从而实现近似补偿。而对于逼近误差

则不可避免地对系统性能造成影响，因此可以通过

MRAC 中的 H ∞ 补偿项改善逼近误差对系统的

影响。

为进一步分析，式（7）可改写为

ū j ( t )= θ T
j
-ω j ( t ) （8）

式中：θ j =[ ū j0，ū j1，⋯，ū jqj
]T ∈ Rqj + 1，-ω j ( t )=[ 1，fj1 ( t )， 

⋯，fjqj
( t ) ]T ∈ R qj + 1。具体的，故障模型（7）可以描

述固定翼无人机系统中常见的卡死故障、完全故障

和时变故障［1］。

在执行器可能出现故障的情况下，系统的实际

输入矢量 u ( t )可以描述为

u ( t )= ( I- σ ( t ) ) v ( t )+ σ ( t ) ū ( t ) （9）
式中：v ( t )=[ v1 ( t )，v2 ( t ) ]T 是设计的控制输入，

ū ( t )=[ ū1 ( t )，ū2 ( t ) ]T 是执行器的故障信号。执行

器故障模式的对角阵为 σ ( t )= diag { σ1 ( t )，σ2 ( t ) }，
σ i ( t )= 1 表示第 i个执行器故障，否则 σ i ( t )= 0。

对于两输入一输出的固定翼无人机姿态跟踪

控制系统，为了实现系统输出 y ( t )= q对于任意指

令的渐近跟踪，本设计中至多允许一个未知执行器

发生故障，可补偿的故障模式为 σ ( 1 ) = diag { 0，0 }，
σ ( 2 ) = diag { 1，0 } 和 σ ( 3 ) = diag { 0，1 }。为详细描述

执行器故障补偿的设计过程，本设计分别针对以下

两种故障情况设计控制器。
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σ ( 1 ) = diag { 0，0 }，σ ( 2 ) = diag { 1，0 } （10）
需要指出的是，针对上述两种故障模式的容错

控 制 设 计 可 以 推 广 用 于 解 决 故 障 情 况 σ ( 3 ) =
diag { 0，1 }。
1. 3　反馈线性化

结合反馈线性化理论，令本文固定翼系统（1）
的平衡点是 x 0 =[ 0，0，0，0 ]T，可以得到相对阶 ρ =
2，状态维度 n = 4。

对于本文两输入一输出系统，可以将式（6）改

写为

ÿ= L 2
f h ( x )+ A( x ) u （11）

因为 ρ < n，所以可以在 x0 邻域内进行坐标变

换 ，使 系 统（6）仅进行部分反馈线性化。令T c ( x )= 

[h ( x )，Lρ- 1
f h ( x )] T

为光滑函数，存在一个光滑映射

T z ( x )=[T 1 ( x )，T 2 ( x )]
T
， 构 成 微 分 同 胚

[ξ T，ηT ] T
= T ( x )=[T c ( x )T，T z ( x )T ]

T
，ξ∈R 2，η∈R 2， 

将系统（6）转化为具有零动态的线性系统
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ξ̇1 = ξ2

ξ̇2 = L 2
f h ( x )+ A( x ) u

η̇= ψ ( ξ，η )
y= q

（12）

结合（9），系统（12）可表示为
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ξ̇1 = ξ2

ξ̇2 = L 2
f h ( x )+ A( x ) [ ( I- σ ( t ) ) v ( t )

         +σ ( t ) ū ( t ) ]
η̇= ψ ( ξ，η )
y= q

（13）

  假设 1 式（13）中 η̇= ψ ( ξ，η ) 为零动态子系

统，且是稳定的，则本文的固定翼无人机控制系统

（1）可视为最小相位系统。

非线性反馈控制律：在非线性系统（6）的系统

参数和故障参数可达到的条件下，反馈线性化设计

可以产生理想的控制器。由式（11）可得

ÿ= L 2
f h ( x )+ A( x ) u （14）

设计控制信号

A( x ) u=W d = -L 2
f h ( x )+ uL （15）

式中：W d 为闭环系统所选控制设计所产生的期望

控制信号，uL 为所要设计的线性反馈控制律。

得到线性化系统方程

y ( ρ ) = uL （16）
  引理 1 状态反馈 H ∞ 最优控制

考虑一个线性定常系统

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

ẋ= Ax+ B 1F+ B 2u
z= C 1 x
y= C 2 x

（17）

式中：x∈ R nx 为系统状态，u∈ R nu 为控制输入信号，

F ∈ R nD 为扰动输入信号，z∈ R nz 为被控调节输出，

y∈ R ny 为可测输出。

  假设 2 矩阵 ( A，B 1 ) 是稳定的；矩阵 ( A，C 2 )
是可观的；矩阵 B 1 是列满秩；矩阵 C 2 是行满秩；

nω ≤ ny ≤ nx。

如果存在 ε < 0，使得 Riccati方程成立

 AT P+ PA- ε-1 PB 2R-1B-1
2 BT

2 P+
γ-1C T

1 C 1 + εS= 0 （18）
式中：存在正定解P，对称正定阵R∈R nu × nu， S ∈ R nx × nx。

存在状态反馈控制器 u s = -( )1
2ε
R-1BT

2 P x

可以稳定系统（17），扰动D与输出 z之间的传递函

数矩阵GFz ( s )满足以下条件

 GFz ( s )
∞

< γ （19）

对于任意的性能指标 γ， 选择充分小的 ε，从而

使得 H ∞ 最优控制总是存在。

  引理2 使z=H ( s )F，H ( s )的解均满足Re [ s ]≥ 
-δ/2，对于任意 δ ≥ 0 和 d∈ L2，可以得出

 z t
δ

2
≤ H ( s ) δ

∞
 d t

δ

2
（20）

对于任意信号 z：[ 0，∞ )→R n，以及 δ≥0，t≥0，

 z t
δ

2
的定义为 z t

δ

2
Δ

= ( )∫
0

t

e-δ ( t- τ ) [ zT ( τ ) z ( τ ) ] dτ

1
2
。

若H ( s )是严格最优的传递函数，则

| z ( t ) |≤ H ( s ) δ

2
 F t

δ

2
（21）

若H ( s )是一个 n 阶传递函数且稳定，则

 z t ∞
≤ 2n H ( s )

∞
 F

∞
。 （22）

2 执行器故障补偿设计

在本节中，提出基于反馈线性化与改进直接自

适应的执行器故障补偿控制器设计，通过设计合适

的 H ∞ 补偿器，不仅可以实现系统的稳态控制目

标，而且大大改善闭环系统的瞬态性能。

2. 1　系统描述

本文所设计的故障补偿控制系统结构如图 1
所示。其中控制器是以模型参考自适应为基础，添

加 H ∞ 补偿控制项。定义 A( x ) u=W d，设计出理

想反馈控制信号W d。针对每种故障情况，分别设

计与之对应的故障补偿控制器 v ( i ) ( t )。最后将多

个独立的控制器融合成一个综合的控制信号 v ( t )，
通过对油门和升降舵的控制，以改变固定翼无人机

纵向运动模型飞行姿态。

首先，构建由执行器不确定性引起的控制信号

误差方程。若实际控制信号 v ( t )等于期望的控制

信号 v∗ ( t )（执行器故障参数已知情况下得到的控
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制 信 号），即 v ( t )= v∗ ( t )，结 合 等 式 u∗ Δ
= ( I-

σ ) v∗ + σū，基础控制方程A( x ) u ( t )=W d 变为

A( x ) u=W d + A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ ) （23）
式（15）代入式（23）可得

 A( x ) u= -Lρ
f h ( x )+ uL + A( x ) ( I-

σ ) ( v- v∗ )           （24）
且线性化系统 ÿ= uL 可以表示为

ÿ= uL + A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ ) （25）
因此，可将式（25）转换为下列传递函数形式

y= G p ( s ) u r = kp

Z p ( s )
R p ( s )

[ uL + A( x ) ( I-

σ ) ( v- v∗ ) ]
   
（26）

式 中 ：u r = uL + A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )，参 考 模

型为

y=Wm ( s ) r = km

Zm ( s )
Rm ( s )

r （27）

式 中 ：Z p ( s )、R p ( s )、Zm ( s )、Rm ( s ) 分 别 为 mp、np、 
qm、pm 次的赫尔维茨多项式且首一，ρ = np - mp = 
pm - qm = 2。Wm ( s )与G p ( s )的相对阶一致。

2. 2　改进的模型参考自适应设计

为了实现上述控制目标，可以构造如下的鲁棒

模型参考自适应控制器

uL = θTω+ c0 r + u c，c0 = km

kp
（28）

式 中 ：ω=[ ωT
1，y ]T，θ=[ θ T

1 ，θ2 ]T， ω 1 = α ( s )
Λ( s )

y，

α ( s )=[ snp - 2，⋯，s，1 ]，Λ( s )= Zm λ ( s )，λ ( s ) 为 np -
qm - 1 次的赫尔维茨多项式且首一，θ ∈ R 2n - 1 是控

制器参数向量，其中 u c 为待设计的瞬态性能补

偿项。

  注 2 若 所 有 的 非 线 性 系 统 参 数 θ ∗ =
[ θ ∗T

1 ，θ ∗
2 ]T 已知，标准的模型参考参考自适应控制

器可以表示为 uL = θ ∗Tω+ c0 r + u c。

对于给定的变换函数 G p ( s )，存在理想的参考

值向量 θ ∗ =[ θ ∗T
1 ，θ ∗

2 ]T，使下列匹配条件成立

c0 kp Z p

R p - kp Z p( )αT ( s )θ ∗
1

Λ( s )
+ θ ∗

2

=Wm ( s ) （29）

两 边 同 时 乘 以 y，结 合 方 程 R p ( s ) y=
K p Z p ( s ) u r，两边同时除以 kp Z p 可得

y= Wm ( s )
c0

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúúu r - θ ∗T

1 α ( s )
Λ( s )

y- θ ∗
2 y （30）

本文的故障补偿设计中假设固定翼无人机系

统参数 θ ∗ 已知，仅考虑执行器故障信息未知，则控

制器 uL 被设计为

uL = θ ∗T
1 α ( s )
Λ( s )

y+ θ ∗
2 y+ c0 r + u c =

-K iξ i + c0 r + u c               （31）
式中：K i =[ Ki1，Ki2 ] 是设计的控制器参数，与 θ ∗

对应。

结合式（29，30，24）可得

A( x ) u= -Lρ
f h ( x )+ A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )-

K iξ i + c0 r + u c                    （32）
线性化后的式（12）可以表示为

ì
í
î

ïï
ïï

ξ̇1 = ξ2

ξ̇2 = -K iξ i + c0 r + u c + A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )

（33）
将式（33）表示为状态空间的标准形式

ì
í
î

ïï
ïï
ξ̇= ( A c - B cK ) ξ+ B c[ ]A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )+ u c + c0 r

y= C cξ
（34）

式中：A c ∈ R 2 × 2，B c ∈ R 2 × 1，C c ∈ R 1 × 2 是积分器链

的标准形式，ξ= [ ξ1，ξ2 ] T
。

将状态空间中的参考模型（27）修改为

ì
í
îïï
ξ̇m = Amξm + Bm r
y= Cmξm

（35）

式中：( Am，Bm，Cm )为Wm ( s ) /c0 的最小实现，Am =

图 1 故障补偿控制系统结构图

Fig.1 Structure of fault compensation control system
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é
ë
êêêê ù

û
úúúú0 1

- a1 - a2
∈ R 2 × 2，Bm = [ 0，1 ]T ∈ R 2 × 1，Cm =

[ 1，0 ] ∈ R 1 × 2 。 误差可表示为 e= ξ- ξm ，由此

可得

ė= ( A c - B c K ) ξ+
B c [ A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )+ u c + c0 r ]-
Amξm - Bm r                                                  （36）

如果控制器参数 K 被设置为满足 A c - B c K =
Am，B c c0 = Bm，可以得出

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

ė= A m e+ Bm

c0
[ A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )+ u c ]

e1 = Cm e
（37）

由系统模型（26，27）和控制器（29）可得

y= Wm

c0
[ A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )+ c0 r + u c ]  （38）

  注 3 对于跟踪误差动力学（38）和输出动态

（38），可以发现控制器参数误差 v- v∗ 对系统跟踪

性能有较大影响。可以通过设计补偿器 u c 作为

H ∞ 最优控制器来减小 A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ ) 对瞬

态性能的影响。

式（37）可以看作式（17）的一种特殊形式。因

此，根据式（33）和引理 1，按照以下步骤为系统

（35）设计瞬态性能补偿器 u c。

  步骤 1 初始化 ε > 0，0 < γ < Wm ( s ) /c0 ∞
，

分别选取正定矩阵 S ∈ R pm × pm，R ∈ R qm × qm，通过求

解下面的 Riccati方程

AT
c P c+P cA c-ε-1 P cB cR-1BT

c P c+εS+γ-1C T
c C c=0
（39）

得到状态反馈增益

K c = - 1
2ε
R-1BT

c P c （40）

如果解不存在，则减小 ε 并重复上述步骤，直

到得到一个合适的解 P c = P T
c > 0，从而获得状态

反馈增益。基于反馈增益构建 H ∞ 补偿器

u c = K ce （41）
在 A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ ) 扰 动 衰 减 γ 的 情 况

下，可以通过调试状态反馈增益 K c 来保证闭环系

统（37）的稳定性。

步骤 2 减小 γ 值并返回步骤 1，直至获得满

意的瞬态性能或者 H ∞ 补偿器达到最优。

注 4 基于一种标准算法以确定 Riccati 方程

正定解的存在性。从上述步骤中，可以通过选择足

够小的 ε 得到 H ∞ 最优补偿器。然而，它可能会导

致状态反馈增益 K c 过大，从而使系统的稳定性下

降。在实际工程中，H ∞ 补偿器的设计通常采用折

中的方法。通过接下来的理论分析和仿真验证可

知 ，对 于 给 定 的 0 < γ < Wm ( s ) /c0 ∞
的 次 最 优

H ∞ 补偿器亦可以使系统获得满意的瞬态性能。

2. 3　理想故障补偿控制器设计

所谓的理想故障补偿器指的是故障信息已知

情况下的控制器 v∗ ( t )。本节首先基于已知的故障

模式、故障值以及故障时间，针对：（1）无执行器发

生故障；（2）执行器 u1 发生故障，分别设计理想的

补偿控制器 v *
( 1 ) ( t ) 和 v *

( 2 ) ( t )。然后将这两个单独

的补偿控制器融合成综合的补偿控制器 v∗ ( t )，从
而可同时处理上述两种故障情况。

将固定翼无人机控制系统转化为线性系统

（12），由反馈线性化算法导出

ÿ= L 2
f h ( x )+ A( x ) [ ( I- σ ) v+ σū ] （42）

无故障情况下的控制器设计：当系统在无故障

情况下运行时，对于任意 t ≥ 0， u ( t )= v ( t )，控制

等式为A( x ) v ( t )=W d ( t )，设计控制率 v ( t )为
v ( t )= v ∗

( 1 ) ( t )= h 21 ( x ) v∗
0( 1 ) ( t ) （43）

选 定 的 矩 阵 函 数 h 21 ( x )∈ R 2 × 2，使 得

A( x )h21 ( x )非奇异，h 21 ( x )非唯一，本文将 h 21 ( x )
设置为单位阵。

信号 v ∗
0( 1 ) ( t )从式（44）中获得

A( x )h21 ( x ) v∗
0( 1 ) =W d ( t ) （44）

计算 v ∗
0( 1 ) ( t )为

v ∗
0( 1 ) = K 21 ( x )W d ( t ) （45）

式中：K 21 ( x )∈ R 2 × 1，由于选取的 h 21 ( x ) 非唯一

的，所以得到的  K 21 ( x )也不是唯一的。

u1故障情况下的控制器设计：当u1 = ū1时，有u2 =
v2，A( x ) = [ A 1，A 2 ] ∈ R 1 × 2，v = [ v1，v2 ]T ∈ R 2 × 1，

其中控制信号方程 A( x ) u ( t ) = W d ( t ) 可写成

A 1 ū1 ( t )+ A 2v2 ( t )=W d ( t ) （46）
在这种情况下，将信号 v1 设为 v1 = 0。可以通

过选择 h22 ( x )∈ R 来设置控制率 v ( t )为
v ( t )=[ v1 ( t )，v2 ( t )]

T = v ∗
( 2 ) ( t )=[ ]0，v ∗

2 ( t ) T

v ∗
2 ( t )= h22 ( x ) v∗

0( 2 ) ( t )
（47）

通过求解下列等式

A 1 ū1 ( t )+ A 2 h22 ( x ) v∗
0( 2 ) =W d ( t ) （48）

计算 v ∗
0( 2 ) ( t )为

v ∗
0( 2 ) ( t )= K 22 ( x )W d ( t )+ K 221 ( x ) ū1 ( t )（49）

式中：K 22 ( x )> 0 和 K 221 ( x )> 0。
复合控制律：本文定义了下列故障模式指标 χ ∗

1

和 χ ∗
2，分别对应于所考虑的两种故障模式 σ ( 1 )和 σ ( 2 )

χ ∗
1 =

ì
í
î

1    无故障

0    其他
，χ ∗

2 =
ì
í
î

1    u1故障

0    其他
（50）

由此得出一个复合控制律

v∗ ( t )= χ ∗
1 ( t ) v∗

( 1 ) ( t )+ χ ∗
2 ( t ) v∗

( 2 ) ( t ) （51）
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处理 σ ( 1 ) 和 σ ( 2 ) 的情况。

对于式（47）中的 v ∗
2 ( t )= h22v∗

0( 2 ) ( t )，式（51）中

的 v ∗
0( 2 ) ( t )，可得出

v ∗
2 ( t )= h22 K 22W d ( t )+ h22 K 221 ū1 ( t )∈ R    （52）
对于式（8）中 ū1 ( t )，可以表示为

ū1 ( t )= θ ∗T
1
-ω 1 ( t )=-ω T

1 ( t )θ ∗
1     （53）

式中：θ ∗
1=[ ū10，ū11，⋯，ū1q1 ]T∈Rq1+1，-ω 1 ( t )=[ 1，f11 ( t )， 

⋯，f1q1 ( t ) ]T ∈ Rq1 + 1。

因此，可以表达为

χ ∗
2 ( t ) v∗

2 ( t )= h22 K 22W d χ ∗
2 ( t )+ h22 K 221

-ω T
1 θ ∗

1 χ ∗
2 ( t )=

χ ∗
2 ( t ) h22 K 22W d ( t )+ θ ∗T

1( 1 ) ( t ) -ω 1 ( t ) ϕ2 （54）
式中：θ ∗

1( 1 ) ( t )= χ ∗
2 ( t )θ ∗

1，ϕ 2 = h22 K 221。

以同样的方式，确定 v χ1 ( 1 ) ( t )，可以表示为

χ ∗
1 ( t ) v∗

( 1 ) ( t )= h 21 K 21W d χ ∗
1 ( t )=   

      diag{ }χ ∗
1，1 ( t )，χ ∗

1，2 ( t ) h21 K 21W d ( t ) （55）
式中：χ ∗

1，i ( t )= χ ∗
1 ( t )，i = 1，2。

2. 4　自适应执行器故障补偿设计

针对执行器故障信息未知的系统（13）设计了

一种有效的自适应控制方案，对执行器故障进行补

偿控制。首先，本文将理想故障补偿控制器通过其

自适应估计构造在新的参数化框架下自适应故障

补偿控制信号 v ( t )。然后，利用李雅普诺夫函数设

计自适应律在线更新故障补偿控制器 v ( t )的估计

参数。最后，分析所设计的控制器性能，证明闭环

系统的稳定性和渐近跟踪性。

自适应控制器结构：根据式（51）中的 v∗ ( t )，可
以得到自适应控制器的结构

v ( t )= χ1 ( t ) v ( 1 ) ( t )+ χ2 ( t ) v ( 2 ) ( t )=
v χ1 ( 1 ) ( t )+[ 0，v χ2 2 ( t ) ]T （56）

根据式（54，55），可以推出

v χ1 ( 1 ) ( t ) Δ
= diag{χ1，1 ( t )，χ1，2 ( t )}h21 K 21W d ( t ) （57）

v χ2 2 ( t ) Δ
= χ2 ( t ) h22 K 22W d ( t )+ θ T

1( 1 ) ( t ) -ω 1 ( t ) ϕ2 ( t )
（58）

式 中 ：χ1，i ( t )、χ2 ( t )、θ1( 1 ) ( t ) 分 别 为 χ ∗
1，i ( t )、χ ∗

2 ( t )、
θ ∗

1( 1 ) ( t )的估计值。

控制误差方程：由式（54~68）可得

v ( t )- v∗ ( t )= v͂ χ1 ( 1 ) ( t )+[ 0，v͂ χ2 2 ( t ) ]T （59）
误 差 状 态 方 程 ：e=[ e1，e2 ]T =[ e1，ė1 ]T，e1 =

y1 - y1m = ξ1 - ξ1m，e2 = ẏ1 - ẏ1m = ξ̇1 - ξ̇1m，由 此

可得

 ė= Am e+ Bm

c0
[ A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )-

1
2ε
R-1

c BT
c P ce ]                              （60）

ë1 + α2 ė1 + α1e1 = 1
c0

[ ( A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ ) )-

1
2ε
R-1

c BT
c P ce1 ] （61）

如 果 σ= σ ( 1 ) = diag { 0，0 }，结 合 式（57~59，
61），则有

ë1 + α2 ė1 + α1e1 = 1
c0

[ ∑
i = 1

2

A i ( x ) χ͂1iυ1i +

        A 2 ( x ) χ͂2υ2 + A 2 ( x ) θ͂ T
1( 1 )
-ω 1 ϕ2 ]-

        1
c0

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

1
2εc0

R-1
c BT

c P ce1
Δ

= E͂ 1 （62）

如 果 σ= σ ( 2 ) = diag { 1，0 }，结 合 式（57~59，
61），可得

ë1 + α2 ė1 + α1e1 = 1
c0

[ A 2 ( x ) χ͂12υ12 +

         A 2 ( x ) χ͂2υ2 + A 2 ( x ) θ͂ T
1( 1 )
-ω 1 ϕ2 ]-

         1
c0

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

1
2εc0

R-1
c BT

c P ce1
Δ

= E͂ 2 （63）

式 中 ：A( x )=[ A 1 ( x )，A 2 ( x ) ]，υ1 = h 21 K 21W d =
[ υ11，υ12 ]T，υ2 =h22 K 22W d。

由式（62，63），可得固定翼无人机控制系统的

状态误差方程

ė= Am e+ Bm E͂ k = Am e+ BmE͂ k
（64）

自适应律：根据状态误差方程（64），选取故障

补偿器参数 χ1，i ( t )，χ2 ( t )和 θ1( 1 ) ( t )的自适应律为

χ̇1i ( t )=

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

- γ1i

c0
ePA iυ1i              i = 2

- γ1i

c0
ePA iυ1i + fχ1i

    i = 1
（65）

χ̇2 ( t )= - γ2

c0
ePA 2υ2 （66）

θ̇1( 1 ) ( t )= - 1
c0
Γ 1ePA 2

-ω 1 ϕ2 （67）

式中：Γ 1 =ΓT
1 > 0，γ1i > 0，γ2 > 0 是自适应增益，fχ1i

是投影算法。根据适应性律 χ̇1i =- γ1i

c0
ePA iυ1i + fχ1i

，

可以推导出 0 ≤ χ11 ≤ 1 和 ( χ11 - χ ∗
11 ) fχ11 ≤ 0。因故

障模式的不确定，导致控制器参数在某些故障模式

对应的李雅普诺夫函数中会有所缺失。为保证所

有故障模式下的参数均有界，本文采用了基于投影

算法的自适应律。

2. 5　性能分析

（1） 稳定性能分析

① 对 于 时 间 段 t ∈ [ T 0，T 1 )， T 1 = ∞，σ=
σ ( 1 ) = diag { 0，0 }。定义李雅普诺夫函数为V 0
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V 0 = 1
2 [ eT Pe+∑

i = 1

2

χ͂ 2
1，i γ-1

1i + χ͂ 2
2 γ-1

2 + θ͂ T
1( 1 )Γ-1

1 θ͂1( 1 ) ]

（68）
通过对区间 [ T 0，T 1 )的V 0 求导，可以得到

 V̇ 0 = 1
2 ( Am e )T Pe+ 1

2 e
T P ( Am e )+

           1
c0

é

ë
ê
êê
ê∑

i = 1

2

eP A i ( x ) χ͂1iυ1i +

ù
û
úúúú        ePA 2 ( x ) χ͂2υ2 + ePA 2 ( x ) θ͂ T

1( 1 )
-ω ϕ2 -

          1
2εc0

eT P cB cR-1
c BT

c P ce+

           ∑
i = 1

2

γ-1
1i χ͂1i χ̇͂1i + γ-1

2 χ͂2 χ̇͂2 + θ͂ T
1( 1 )Γ-1

1 θ̇͂1( 1 )  （69）

式中：eP = eT P，P= P c。

将式（65~68）代入式（69），可得到

V̇ 0 = 1
2 e

T ( AT
m P c + P cAm - 1

ε
P cBmR-1

c BT
m P c ) e

t ∈ [ T 0，T 1 ) （70）
由引理 1，可得

V̇ 0 = - 1
2 e

T ( γ-1C T
mCm + εS ) e≤ 0 （71）

由 此 可 得 ，e ( t )、W d ( t )、χ͂1i ( t ) ( i = 1，2 )、 
χ͂2 ( t )、θ͂1( 1 ) ( t )均有界，V̇ 0 ≤ 0 表明 e ( t )∈ L2。由式

（57~59）可知 v ( t )∈ L∞。因此，闭环系统中的所

有信号均有界。根据式（64）和有界的闭环信号，可

得 ė1 ( t )∈ L∞ ∩ L2。 引 用 Barbalat 定 理 可 以 得 出

lim
t → ∞

e1 = lim
t → ∞

( y- ym )= 0，即输出误差随着时间的

推移逐渐减小为零。

② 如果执行器 u1 在时间段 t ∈ ( T 1，T 2 )，T 2 =
∞ 发生故障，即 σ= σ ( 1 ) = diag { 1，0 }，定义一个李

雅普诺夫函数为

V 1 = 1
2 [ eT Pe+ χ͂ 2

1，2 γ-1
12 + χ͂ 2

2 γ-1
2 + θ͂ T

1( 1 )Γ-1
1 θ͂1( 1 ) ]

（72）
通过对V 1 在区间 ( T 1，T 2 )求导，可以得到

V̇ 1 = 1
2 ( Am e )T Pe+ 1

2 e
T P ( Am e )+

1
c0

[ ePA 2 ( x ) χ͂12υ12 +

ePA 2 ( x ) χ͂2υ2 + ePA 2 ( x ) θ͂ T
1( 1 )
-ω ϕ2 ]-

1
2εc0

eT P cBmR-1
c BT

m P ce+ 

γ-1
12 χ͂12 χ̇͂12 + γ-1

2 χ͂2 χ̇͂2 + θ͂ T
1( 1 )Γ-1

1 θ̇͂1( 1 )   （73）
结合式（65~67）得到V 1 的导数为

V̇ 1 = - 1
2 e

T ( γ-1C T
mCm + εS ) e≤ 0 （74）

综上所述，在这种执行器故障模式下运行，式

（72）中的 V 1 是有界的，且 e ( t )、W d ( t )、χ͂1i ( t ) ( i =
1，2 )、χ͂2 ( t )、θ͂1( 1 ) ( t ) 均有界。为了验证 χ͂11 ( t ) 是有

界的，以投影算法为基础，设计的参数自适应律：

- γ1

c0
ePA 1 ( x ) v1 + fχ11 保证 0 ≤ χ͂11 ( t ) ≤ 1。 V̇ 1 ≤ 0

表明 e ( t )∈ L2，由式（57~59）可得 v ( t ) 的有界性。

因此，闭环系统中的所有信号均有界。由式（64）和

有界闭环信号，可以得出 ė1 ( t )∈ L∞，基于 Barbalat
定理可以证明 lim

t → ∞
e1 = lim

t → ∞
( y- ym )= 0。

综上所述，可以得到以下定理。

定理 1 基于输入状态稳定的零动态假设 1，
针对存在执行器故障（7）的非线性系统（6），所设

计的控制器（56）和自适应律（65~67），使得闭环

系统中所有信号有界且系统输出跟踪误差渐近为

0，即 lim
t → ∞

( y- ym )= 0。而对于可能发生不确定

执行器故障（7）的固定翼无人机姿态控制系统

（1），基于 H ∞ 瞬态性能补偿器（41）及其参数自适

应律（65~67）设计的控制器（59）能够保证固定翼

无人机控制系统的稳定并能够渐近跟踪给定的

信号。

（2）瞬态性能分析

利用输出跟踪误差的 L∞ 标准和任意单位时间

内的均方差标准来研究闭环系统的瞬态性能。

由式（37，40），可以得到如下输出跟踪误差动

态方程

e1 = Wm

c0
[ A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )] （75）

参考模型Wm ( s )的阶数为 2，由引理 2 可得

 e1 ( t )
∞

≤ 2pm Wm ( s )
∞
 A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )

（76）
由定理 1，能够得到 ( v- v∗ )∈ L∞。由引理 1，

可以证明Wm ( s )是稳定的

 Wm ( s )
∞

< γ （77）

从而可以得到

 e1 ( t )
∞

Δ
= sup

t ≥ 0
| e1 ( t ) |≤ γc （78）

式中常数 c > 0。根据

∫
t1

t2

| H ( s ) x | 2 dt ≤ H ( s ) 2

∞∫ t1

t2

| x | 2 dt （79）

可以得出

1
t ∫ t0

t0 + t

| e1 |
2 dτ ≤ Wm ( s ) 2

∞ ( )1
t ∫ t0

t0 + t

|| A( x ) ( I- σ ) ( v- v∗ )
2

dτ ≤ γ2 c （80）
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  定理 2 对于改进的鲁棒模型参考自适应控

制（29），H ∞ 补偿器的性能指标为 γ，系统（27）
的 输 出 跟 踪 误 差 e1 = y - ym 满 足 以 下 不 等 式

条件。

 e1 ( t )
∞

≤ γc，
1
t ∫ t

t0 + t

 e1 ( t ) 2 dτ ≤ γ2 c （81）

根据定理 2，闭环系统的瞬态特性与 H ∞ 补偿

器的性能指标 γ 有关，即 γ 值越小，跟踪误差 e1 越

小，则系统的瞬态性能就越好，对于给定的 0 <
γ < W m ( s ) /c0 ∞

的次最优 H ∞ 补偿器亦可以使系

统获得满意的瞬态性能。

3 仿真验证

仿真参数参照文献［22］中所设。Sw=56.95；
CA=0.98；ρ =0.737 1；V0=0.026 6；m=29 800；

g=9.804 8；Iy=1 744 700；CL0=0.246；CLa
=3.9；

CLM
=0.23；CD 0=0.030 6；CDa

=0.284；CDM
=0.055；

Cma
=-0.056 2；Cmq

=-7.06；Cmα
=-2.792；CmM

=
-0.065 4；CLδe

=1.365；Cmδe
=0.146 2；TδT

=80.57；
zT=0.205。则取微分同胚变换 ξ=[ x 3，x4 ]T，η=
[ x 1 cos x2 - 2.04x4， x1 sin x2 + 4.96x4 ]T，则系统零

动态在平衡点附近渐近稳定，从而得出该系统为最

小相位系统。系统的参考模型取为
1

s2 + 6s + 18
，参

考输入信号 r ( t )= sin 0.05t，则 A d = é
ë
êêêê ù

û
úúúú0 1

-18 -6
。

本文所提的容错控制方法能够综合解决 σ ( 1 )，

σ ( 2 ) 和 σ ( 3 ) 3 种情况，为演示算法的有效性，仿真部

分考虑 3 种故障模式交替出现的情况，即：当 0 <
t ≤ 100 s 时，系统无故障，正常运行。  当 100 s ≤
t < 200 s，发动机发生卡死故障，即 ū1 = 0.1 N ⋅ m，

在 t = 200 s时发动机恢复正常，该故障情况可视为

实际运行中因为线路接触问题导致发动机出现间

歇性故障。当 300 s ≤ t < 400 s，升降舵发生持续

性的时变故障，ū2 = 0.1sin0.05t N ⋅ m。

参 数 Q 取 为 单 位 矩 阵 ，则 通 过 求 解 方 程

PA d + AT
d P= -I，得 到 P= é

ë
êêêê ù

û
úúúú30.53 1.2

0.5 0.02
，自 适

应参数 Γ= é
ë
êêêê ù

û
úúúú0.01 0

0 0.01
，初始状态设为 x ( 0 )=

[ 5，0，0.02，0] T
，Kc = 16.3，Rc = 2，ε = 6， χ1i ( 0 )=

χ2i ( 0 )= θ1( i ) ( 0 )= 1。
图 2 为经过瞬态优化的系统和未进行瞬态优

化系统的输出信号 y对比图，在时间 t = 100 s 时，

发动机 u1 发生卡死故障；在时间 t = 300 s 升降舵

u2 发生时变故障后，由于自适应律的作用，迅速对

执行器的输出进行补偿，保证了系统的稳定性和跟

踪性。

图 3 为经过瞬态优化的系统和未进行瞬态优

化的系统的信号跟踪误差 e对比图，经过瞬态优化

后系统相对更加稳定，收敛更加迅速，瞬时超调也

大幅度的减小。

图 4 为经过瞬态优化的系统的输入信号 u以

及系统状态 x 1、x 2 图。从图中可以看出 u1 发生卡

死故障时 u2 迅速进行补偿，u2 发生时变故障时 u1

迅速进行补偿。x 1、x 2 表示了系统内部动态的响应

过程，可以看出系统内部动态稳定， 该系统为最小

相位系统。

图 5 为经过瞬态优化的系统在不同的性能指

标 γ 的情况下的输出信号对比图。由图可知，γ 越

大，系统的总体性能相对较差。

由仿真图可以看出，有 H ∞ 补偿器的系统比无

H ∞ 补偿器的系统更加稳定，渐近跟踪效果更好，故

障补偿也更加迅速。

图 2 经瞬态优化与未经瞬态优化的输出信号 y曲线对

比图

Fig.2 Comparison of y curves of output signals with and 
without transient optimization

图 3 经瞬态优化与未经瞬态优化的输出跟踪误差 e曲线

对比图

Fig.3 Comparison of output tracking error e curves with 
and without transient optimization
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4 结   论

针对具有不确定性执行器故障的固定翼无人

机纵向姿态控制系统，提出了一种加入 H ∞ 补偿器

改进的自适应故障补偿控制方法，主要结论如下：

（1）基于实际的固定翼无人机运动模型进行自

适应控制器的设计，使设计更加贴合实际的工程。

（2）将模型参考自适应控制与反馈线性化技

术相结合设计出基础控制律，以实现在无故障情况

下的闭环系统稳定和渐近跟踪。在模型参考自适

应中引入 H ∞ 补偿项，以优化瞬态性能。

（3）基于改进的基础控制器，针对各故障模式

分别设计与之对应的故障补偿器，将多个控制器融

合为一个综合控制器，以解决不同的故障模式。

（4）通过有、无故障条件下飞机控制的仿真分

析，验证了所提理论方法的有效性以及瞬态性能的

改进。该方法可推广应用于解决系统参数未知的

固定翼无人机的故障补偿控制。
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