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Ｓｕｐｅｒ－ｔｗｉｓｔｉｎｇ扩张状态观测器在四旋翼
飞行器故障重构中的应用

宫　勋，付云博，姜良旭，曹　策，郭同健
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　　摘　要：针对四旋翼飞行器姿态控制系统的故障重构问题，提出一种基于ｓｕｐｅｒ－ｔｗｉｓｔｉｎｇ算法 的 扩 张 状 态 观

测器，以扩张状态的形式对飞行器执行 机 构 故 障 进 行 直 接 估 计，同 时 实 现 了 旋 翼 增 益 故 障 的 故 障 隔 离 与 精 确 重

建。为抑制外部扰动对观测器稳定性的影响，一般 需 要 将 观 测 器 的 增 益 设 置 较 大，但 同 时 会 引 发 噪 声 扩 展 问 题。
因此引入了观测器参数的自适应调整 算 法，在 保 证 观 测 器 稳 定 收 敛 的 同 时 降 低 了 噪 声 对 故 障 重 构 精 度 的 影 响。
此外，基于李雅普诺夫方法证明了滑模观测器的渐近收敛特性，并通过数值仿真验证了观测器对故障重构的有效

性。仿真结果表明所构建的故障观测器能够迅速地 对 执 行 机 构 故 障 做 出 反 应，并 在 外 界 扰 动 存 在 的 情 况 下 对 故

障程度实现准确估计。
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０　引　言

四旋翼飞行器［１　４］属于一种微小型旋翼式无人飞行器，

具有外形简单、结构 紧 凑、灵 活 机 动 等 优 点，已 被 广 泛 应 用

于执行各类实际任务。由于空中环境不可预知的变化以及

元器件的磨损或老化，其在飞行过程中比较容易发生故障，
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带来重大的经济损 失 甚 至 地 面 人 员 伤 亡。因 此，需 要 在 故

障发生之后第一时间能够检测到故障的发生甚至估计出故

障的程度。目前关于四旋翼飞行器故障检测与重构的研究

已取得了一定的研究成果［５　８］。

当前针对四旋 翼 飞 行 器 故 障 检 测 的 研 究 大 多 基 于 滑

模观测器［９　１４］的方法，通过观测 飞 行 器 姿 态 角 数 据 与 高 度

数据的变化对故障情况进行监控。而在实 际 情 况 下，飞 行

器携带的高度测量设备（包括超声波、气压计、全 球 定 位 系

统等），都具有数据 帧 频 低、测 量 精 度 差 等 缺 点，严 重 影 响

了故障检测算法 在 实 际 情 况 下 的 应 用 效 果。而 用 来 测 量

实时角速度的陀螺 仪，是 飞 行 器 上 安 装 的 响 应 最 快、精 度

最高的测量设备，因此本文将陀螺仪反馈的 角 速 度 作 为 观

测状态量构建故 障 观 测 器。由 于 四 旋 翼 飞 行 器４组 执 行

机构相对于３个方 向 的 姿 态 角 速 度 反 馈 具 有 输 入 冗 余 特

性，传统滑模观测器 方 法 难 以 用 来 实 现 重 构 故 障，本 文 引

入一种扩张状 态 观 测 器（ｅｘｔｅｎｄｅｄ　ｓｔａｔｅ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）作

为故障观测器，将执行机构故 障 作 为扩 张 的 状 态 直 接 进 行

估计，并利用系统的输 入 耦 合 特 性 将 故 障 重 构 到 具 体 的 执

行器上。

ＥＳＯ是自抗扰控制器（ａｃｔｉｖｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｒｅｊｅｃｔｉｏｎ　ｃｏｎ－
ｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）系统［１５］的重要组成部分，可以较为精准地估计

出系统当前的未知动态，估计量将被补偿到控制系统中，从

而使控制系统的鲁棒 性 能 得 到 有 效 提 高［１６　１７］，并 已 被 应 用

于四旋翼飞 行 器 的 控 制 系 统 当 中［１８　２２］。由 于 非 线 性ＥＳＯ
的稳定性分析较为困难、参数整定也比较复杂，因此目前对

ＥＳＯ 的 研 究 主 要 集 中 在 线 性 ＥＳＯ 上［２３］。但 相 比 线 性

ＥＳＯ，非 线 性ＥＳＯ也 有 其 独 有 的 优 势：在 低 频 段 跟 踪 效 果

更好，在原点附近稳定性更强，具有有限时间收敛特性。本

文通 过 引 入 一 种ｓｕｐｅｒ－ｔｗｉｓｔｉｎｇ算 法［２４　２６］构 建 ＥＳＯ观 测

器。这是一种非线性的二阶滑模算法，具有抗干扰能力强、

有效抑制抖振等优点。目前对于这种非线性算法已经有了

较为完备的稳定性证明［２７　２８］，可以在分析非线性ＥＳＯ的稳

定性时加以借鉴。此 外，由 于 未 知 扰 动 与 故 障 的 动 态 特 性

难以提前获取，为维持ＥＳＯ收敛常需要选取较大的观 测 器

参数，这 就 会 放 大 环 境 噪 声 的 影 响，降 低 重 构 精 度。因 此，

本文引入观测器参数的自适应算法，实现无故障情况下，采

用较小系数以降低 噪 声 影 响。出 现 故 障 之 后，提 高 参 数 保

证稳定收敛。最后，针 对 四 旋 翼 飞 行 器 姿 态 控 制 系 统 的 冗

余输入特性，提出了故障的解耦重构方法，并分析了未知扰

动对重构精度的影响。

１　故障条件下的飞行器姿态动力学模型

四旋翼飞行器的结构如图１所示，其中坐标系Ｏｘｂｙｂｚｂ
与Ｏｘｅｙｅｚｅ 分别表示机体坐标系与地面坐标系；Ωｉ，ｉ＝１，２，

３，４表示对应旋 翼 的 转 速，其 中 位 于 前 方 与 后 方 的 两 个 旋

翼（Ω１ 和Ω３）为逆时针旋转，纵 向 的 两 个 旋 翼（Ω２ 号 和Ω４）
则是沿顺时针方 向 转 动。利 用 这 种 成 对 型 的 旋 翼 布 局 结

构，整套四旋翼驱动系 统 可 以 向 飞 行 器 提 供 所 需 的 姿 态 控

制力矩：当增加（或降 低）纵 向 两 旋 翼 的 转 速 并 且 同 时 降 低

（或增加）横向两个旋 翼 的 相 同 转 速，飞 行 器 可 以 实 现 期 望

的偏航转动。而飞行器的俯仰角则可以通过增加（降低）前

方旋翼并降低（增加）后方旋翼同一个转速进行改变。滚转

角控制方式与俯仰角 类 似，通 过 改 变 横 向 两 个 旋 翼 的 转 速

实现控制。

图１　四旋翼飞行器结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍｅ　ｏｆ　ｑｕａｄｒｏｔｏｒ　ａｉｒｃｒａｆｔ

１．１　飞行器姿态转动动力学分析

定义飞行器动量矩为

Ｈ＝ｄｉａｇ（Ｉｘωｘ，Ｉｙωｚ，Ｉｙωｚ）

式中，ω＝［ωｘ，ωｙ，ωｚ］Ｔ 表示角速度；Ｉ＝［Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ］Ｔ 表示转

动惯量。进而，由Ｎｅｗｔｏｎ－Ｅｕｌｅｒ方程 可 以 得 到 飞 行 器 的 姿

态转动动力学方程为
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式中，向量Ｍ 为由旋翼提供的合力矩，可以表示为
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燄

燅）

（２）

式中，ｂ１ 为升力系数；ｂ２ 为 反 扭 力 矩 系 数；ｄ为 旋 翼 转 轴 到

飞行器机体中心 的 距 离；ΔＭ＝［ΔＭ１，ΔＭ２，ΔＭ３］Ｔ 为 未 知

的扰动力矩。

１．２　旋翼故障对飞行器姿态运动的影响

本文主要针对旋 翼 增 益 型 故 障 的 重 构 问 题 进 行 研 究，

这种故障一般是指某 个 旋 翼 面 出 现 了 部 分 损 伤，而 只 能 提

供一部分期望升力，可由乘法算式表示为

Ω２ｉ＝ｆｉ（ｔ）Ω２ｉｃ，ｉ＝１，２ （３）

式中，Ωｉｃ表示控制系统向旋翼ｉ发出的指令转速；故障系数

ｆｉ 表示旋翼ｉ发 生 故 障 的 程 度，当ｆｉ＝０时，表 示“完 全 失

效”故障，当ｆｉ＝１时，表示 无 故 障 发 生，当０＜ｆｉ＜１时，表

示“增益型”故障。因 此，可 以 在 飞 行 器 的 动 力 学 模 型 中 加

入一个４×４的对角矩阵函 数Ｆ（ｔ）来 表 示 各 个 旋 翼 可 能 出

现的故障情况，且其满足条件：
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Ｆ（ｔ）＝
ｄｉａｇ（１，１，１，１），ｔ＜Ｔ０
ｄｉａｇ（ｆ１，ｆ２，ｆ３，ｆ４），ｔ≥Ｔ
烅
烄

烆 ０

（４）

式中，Ｔ０ 表示发生故障的时间。将式（２）～式（４）代入式（１），

就可以得到存在旋翼故障与未知扰动时飞行器的姿态运动

动力学模型为

Ｊ
ωｘ
ωｙ
ω

熿

燀

燄

燅ｚ

＝－
ωｘ
ωｙ
ω

熿

燀

燄

燅ｚ

×
Ｉｘωｘ
Ｉｙωｙ
Ｉｚω

熿

燀

燄

燅ｚ

＋Ｂｕ＋ｇ（ｔ） （５）

式中，ｕ＝［Ω２１，Ω２２，Ω２３，Ω２４］Ｔ 表 示 旋 翼 转 速 的 输 入；ｇ（ｔ）＝

Ｊ－１（－Ｂ（Ｉ－Ｆ）ｕ＋ΔＭ）表 示 包 含 故 障 在 内 的 综 合 扰 动；

Ｊ＝ｄｉａｇ（Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ）表 示 转 动 惯 量 矩 阵；而 输 入 矩 阵Ｂ可 表

示为

Ｂ＝
０ －ｄｂ１ ０ ｄｂ１
－ｄｂ１ ０ ｄｂ１ ０
－ｂ２ ｂ２ －ｂ２ ｂ

熿

燀

燄

燅２

２　旋翼故障诊断

２．１　基于ｓｕｐｅｒ－ｔｗｉｓｔｉｎｇ算法的ＥＳＯ
针对状态变量为ｘ＝［ｘ１，ｘ２］Ｔ 的二阶系统：

ｘ１＝ｘ２
ｘ２＝ｆ（ｘ１，ｘ２，ｔ
烅
烄

烆 ）
（６）

定义观测器的状态变量ｚ＝［ｚ１，ｚ２］Ｔ，构造二阶ＥＳＯ［９］为

ｚ１＝ｚ２－ｇ１（ｚ１－ｘ１（ｔ））
ｚ２＝－ｇ２（ｚ１－ｘ１（ｔ
烅
烄

烆 ））
（７）

式中，基于ｓｕｐｅｒ－ｔｗｉｓｔｉｎｇ算法［１９］构建的非线性函数ｇ１（·）

和ｇ２（·）可以表示为

ｇ１（·）＝ｋ１｜ｚ１－ｘ２｜１／２ｓｉｇｎ（ｚ１－ｘ１）

ｇ２（·）＝ｋ２ｓｉｇｎ（ｚ１－ｘ２
烅
烄

烆 ）
（８）

构建李雅普诺夫函数

Ｖ（ｅ）＝２ｋ２｜ｅ１｜＋１２ｅ
２
２＋
１
２
（ｋ１｜ｚ１｜１／２ｓｉｇｎ（ｅ１）－ｅ２）２＝ζＴＰζ≥０

（９）

式中，

ｅ＝［ｅ１，ｅ２］Ｔ＝［ｚ１－ｘ１，ｚ２－ｘ２］Ｔ

ζ＝［｜ｅ１｜１
／２ｓｉｇｎ（ｅ１），ｅ２］Ｔ

Ｐ＝１２
４ｋ２＋ｋ２１ －ｋ１
－ｋ１

熿

燀

燄

燅２
由文献［１９］可知，当函数ｆ（ｘ１，ｘ２，ｔ）满足有界条件时，

选择适当参数ｋ１ 和ｋ２ 能够保证观测误差ｅ在有限时间 内

收敛到零。

２．２　四旋翼飞行器的自适应二阶滑模故障观测器

定义观测器状态量ω^＝［ω^ｘ，ω^ｙ，ω^ｚ］Ｔ 以及观测误差ε＝

ω－ω^，构建飞行器执行机构的故障重构观测器为

Ｊ
ω^
·

ｘ

ω^
·

ｙ

ω^
·

熿

燀

燄

燅ｚ

＝－
ωｘ
ωｙ
ω

熿

燀

燄

燅ｚ

×
Ｉｘωｘ
Ｉｙωｙ
Ｉｚω

熿

燀

燄

燅ｚ

－Ｊ

ｋｘ（ｔ）εｘｓｉｇｎ（εｘ）

ｋｙ（ｔ）εｙｓｉｇｎ（εｙ）

ｋｚ（ｔ）εｚｓｉｇｎ（εｚ

熿

燀

燄

燅）
－

Ｊｗ＋Ｂｕ

ｗ·＝－

ｌｘ（ｔ）ｓｉｇｎ（εｘ）

ｌｙ（ｔ）ｓｉｇｎ（εｙ）

ｌｚ（ｔ）ｓｉｇｎ（εｚ

熿

燀

燄

燅

烅

烄

烆 ）

（１０）
式中，ｋｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）和ｌｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）表 示 观 测 器 系 数。由

式（５）与式（１０）可以得到关于观测误差ε的状态方程为

εｘ（ｔ）
εｙ（ｔ）
εｚ（ｔ

熿

燀

燄

燅）
＝－

ｋｘ（ｔ）｜εｘ｜１／２ｓｉｇｎ（εｘ）

ｋｙ（ｔ）｜εｙ｜１／２ｓｉｇｎ（εｙ）

ｋｚ（ｔ）｜εｚ｜１／２ｓｉｇｎ（εｚ

熿

燀

燄

燅）
＋
γｘ
γｙ
γ

熿

燀

燄

燅ｚ

γｘ（ｔ）
γｙ（ｔ）
γｚ（ｔ

熿

燀

燄

燅）
＝－

ｌｘ（ｔ）ｓｉｇｎ（εｘ）

ｌｙ（ｔ）ｓｉｇｎ（εｙ）

ｌｚ（ｔ）ｓｉｇｎ（εｚ

熿

燀

燄

燅）
＋
ｇｘ（ｔ）
ｇｙ（ｔ）
ｇｚ（ｔ

熿

燀

燄

燅

烅

烄

烆 ）

（１１）

式中，γ（ｔ）＝ｇ（ｔ）－ｗ表示扰动的估计误差。由ｓｕｐｅｒ－ｔｗｉｓｔｉｎｇ
算法的稳定性［１７］可知，为保证 在 飞 行 器 故 障 发 生 前 后 观 测

器都可以稳定收 敛，一 般 需 要 取 较 大 的ｋｉ 与ｌｉ 值，使 得 在

没有故障或故障较小 时 环 境 噪 声 对 观 测 精 度 的 影 响 增 加。
因此，在本节中引 入ｋｉ 与ｌｉ 的 自 适 应 更 新 算 法，首 先 定 义

一个自适应变量ηｉ 及其自适应函数：

ηｉ＝
｜ｅｉ槡 ｜／２δｉ，ｅｉ＞η

－
ｉ

０，ｅｉ≤η
－烅

烄

烆 ｉ

（１２）

式中，δｉ 为设定的正系数。由于受到外界扰动的影响，观测

误差εｉ 不能保 证 精 确 收 敛 到 零，而 是 在 零 附 近 小 幅 振 荡。
如果没有设定门限值，则会使得观测器系数ｋｉ 与ｌｉ 无限制

地增大，降低观测精 度 甚 至 导 致 观 测 器 发 散。而 在 式（１２）
中引入预设的门限值η

－
ｉ，使 得 误 差 进 入η

－
ｉ 范 围 内 后，观 测

器参数将不再增大，能 够 有 效 抑 制 参 数 过 度 增 长 带 来 的 噪

声放大等问题。进一步得到参数ｋｉ 的计算公式为

ｋｉ＝ ηｉ２δｉλｉ
＋８δ

３
ｉ

λｉ
＋２δｉ （１３）

ｌｉ 的计算公式为

ｌｉ＝ηｉ２λｉ
＋８δ

４
ｉ

λ ＋
λｉ
２＋４δ

２
ｉ （１４）

式中，λｉ 为另一个预 设 的 正 系 数。则 由 式（１０）～式（１４）可

以得到如下定理。
定理１　对于式（５），当故障扰动函数ｇ（ｔ）的 导 数 满 足

有界条件｜ｇｉ（ｔ）｜≤ζｉ 时，构建式（１０），且由式（１２）～式（１４），
可以使得式（１０）是渐进稳定的。

证明　定义滑模面

σ＝
σｘ
σｙ
σ

熿

燀

燄

燅ｚ

＝
｜εｘ｜１／２ｓｉｇｎ（εｘ）

｜εｙ｜１／２ｓｉｇｎ（εｙ）

｜εｚ｜１／２ｓｉｇｎ（εｚ

熿

燀

燄

燅）

（１５）
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则有｜σｉ｜＝｜ｅｉ｜１／２以 及ｓｉｇｎ（σｉ）＝ｓｉｇｎ（ｅｉ）。定 义 扩 张 的 状

态量ｚ＝［σ，γ］Ｔ，且 由 式（１０）与 式（１５）可 以 得 到 其 状 态 方

程为

ｚ＝ σ
·


熿

燀

燄

燅γ
＝ Ａ１１ Ａ１２
Ａ２１ Ａ

熿

燀

燄

燅２２
［］σγ ＋ ０

ｇ［ ］（·）
（１６）

式中，矩阵Ａ的系数为

Ａ１１＝－ｄｉａ
烄

烆
ｇ

ｋｘ
２｜σｘ｜

，ｋｙ
２｜σｙ｜

，ｋｚ
２｜σｚ

烌

烎
｜

Ａ２１＝－ｄｉａ
烄

烆
ｇ
ｌｘ
｜σｘ｜

，ｌｙ
｜σｙ｜

，ｌｚ
｜σｚ
烌

烎
｜

Ａ１２＝ｄｉａ
烄

烆
ｇ １
２｜σｘ｜

， １
２｜σｙ｜

，１
２｜σｚ

烌

烎
｜

Ａ２２＝

烅

烄

烆 ０
构造李雅普诺夫函数为

Ｖ（ｚ，η）＝
１
２∑ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ（ηｉ－ζ

２
ｉ －８δ２ｉζｉ）

２＋ｚＴＰｚ （１７）

式中，正定系数矩阵Ｐ的表达式为

Ｐ＝ ｄｉａｇ（λｉ＋４δ２ｉ） －２ｄｉａｇ（δｉ）

－２ｄｉａｇ（δｉ） Ｉ

熿

燀

燄

燅３

（１８）

尽管Ｖ（ｚ，η）在区间Ｓ＝｛（σ，γ）∈Ｒ２｜σ＝０｝内不满足局

部Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ连续条件，但由于状态轨迹σ（ｔ）与γ（ｔ）均为关

于时间的绝对连续函数，且Ｖ（ｚ，η）在区间Ｓ外均为连续可

导的。因此，基于Ｚｕｂｏｖ［１４］仍可通过Ｖ（ｚ，η）关于时间的导

数特性分析其收敛性。
计算Ｖ（ｚ，η）沿误差系统式（１０）的导数可得

Ｖ（ｚ，η）＝ ∑
ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ

（ηｉ－ζ
２
ｉ －８δ２ｉζ）ηｉ＋ｚ

ＴＰｚ＋ｚＴＰｚ＝

∑
ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ

（ηｉ－ζ
２
ｉ －８δ２ｉζｉ）

｜σｉ｜
２δｉ ＋

ｚＴ（ＡＴＰ＋ＰＡ）ｚ＋

［０ ｇ（ｔ）］Ｐｚ＋ｚＴＰ ０
ｇ（ｔ［ ］） ≤

－ １
｜σｉ

烄

烆
｜
ｚＴ珟Ｑｚ－ ∑

ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ

（ηｉ－ζ
２
ｉ －８δ２ｉζｉ）

｜σｉ｜２

２δ
烌

烎
ｉ

（１９）

式中，系数矩阵珟Ｑ的表达式为

珟Ｑ１１＝ｄｉａｇ（ｋｉλｉ＋４ｋｉδ２ｉ－４δｉｌｉ－４δｉζｉ）

珟Ｑ１２＝珟Ｑ２１＝ｄｉａ
烄

烆
ｇ －δｉｋｉ＋ｌｉ－

１
２λｉ－２δ

２
ｉ＋ｓｉｇｎ（γｉσｉ）ζ

烌

烎
ｉ

珟Ｑ２２＝２ｄｉａｇ（δｉ

烅

烄

烆 ）
将式（１２）代入式（１９），可得

Ｖ（ｚ，η）≤－
１
｜σｉ｜∑ｉ＝ｘ，ｙ，

烄

烆ｚ
ζ
２
ｉ

２δｉσ
２
ｉ ＋２ζｉ｜σｉγｉ｜＋２δｉγ

２烌

烎
ｉ ＝

－ １
｜σｉ｜

ｚＴ^Ｑｚ≤０ （２０）

式中，

Ｑ^＝
１
２ｄｉａｇ

（ζ
２
ｉ／δｉ） ｄｉａｇ（ｓｉｇｎ（γｉσｉ）ζｉ）

ｄｉａｇ（ｓｉｇｎ（γｉσｉ）ζｉ） ２δ

熿

燀

燄

燅ｉ

为对称正定矩阵。由ＬａＳａｌｌｅ’ｓ原 理 可 知 状 态 量ｚ保 证 渐

进收敛，即ｔ→∞时，σ→０且γ→０。 证毕

２．３　故障隔离与重构

由定理１可知，变量γ将最终收敛到零，进一步可得

Ｊｗ＝－Ｂ（Ｉ－Ｆ）ｕ＋ΔＭ （２１）

由于变量ｗ∈Ｒ３×１，矩 阵Ｆ∈Ｒ４×４、Ｂ∈Ｒ３×４，因 此 不 能

直接通过逆矩阵 计 算 直 接 得 到 故 障 系 数ｆｉ 的 估 计 值。分

解式（２１）可得

Ｉｘｗ１＝ΔＭ１＋ｄｂ１（１－ｆ２）Ω２２－ｄｂ１（１－ｆ４）Ω２４
Ｉｙｗ２＝ΔＭ２＋ｄｂ１（１－ｆ１）Ω２１－ｄｂ１（１－ｆ３）Ω
烅
烄

烆
２
３

（２２）

即变量ｗ１ 只受到２号 与４号 旋 翼 的 故 障 影 响，而 变 量ｗ２
则只受到１号与３号旋翼的故障影响。选取ｗ１ 与ｗ２ 作为

判断故障发生与位置 的 残 差 信 号，构 建 一 个 故 障 初 步 隔 离

算法：

｜ｗ１｜＞ｗ⌒， ２号或４号旋翼发生故障

｜ｗ２｜＞ｗ－， １号或３
烅
烄

烆 号旋翼发生故障
（２３）

综上所述，在 式（１０）的 作 用 下，将 观 测 器 输 出 与 式（２２）结

合，就可以实现在线的 故 障 检 测 与 初 步 定 位。当｜ｗ１｜＞ρ，

即故 障 发 生 在 旋 翼２或 旋 翼４上 时，有ｆ１＝ｆ３＝１，由

式（２１）可得

Ｊｗ＝－珚Ｂ２４
（１－ｆ２）Ω２２
（１－ｆ４）Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

＋ΔＭ （２４）

式中，矩阵珚Ｂ２４∈Ｒ３×２由 输 入 矩 阵Ｂ的 第２列 与 第４列 组

成。由于矩阵Ｇ＝［珚Ｂ２４，Ｉ３］的秩 等 于３，因 此 无 法 实 现 故 障

与扰动间的解耦重构，只能得到故障的近似重构算法：

ｆ
－

２

ｆ
－

熿

燀

燄

燅４
＝１＋ Ω４２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
４
４

－１

（珚ＢＴ２４珚Ｂ２４）－１珚ＢＴ２４Ｊｗ （２５）

式中，ｆ
－

２ 与ｆ
－

４ 分 别 表 示 故 障 系 数ｆ２ 与ｆ４ 的 估 计 值。则

有如下定理。

定理２　当旋翼２或旋翼４出现故障时，式（２５）给出了

故障系数的近似估计，估计误差ｆ^ｉ＝ｆｉ－ｆ
－

ｉ，满足

｜^ｆｉ｜≤（珚Ω２２４λｍｉｎ（珚Ｂ２４））－１ρ（ｔ），ｉ＝２，４ （２６）

式中，珚Ω２２４＝ｍａｘ（Ω２２，Ω２４）；λｍｉｎ（珚Ｂ２４）为 矩 阵珚Ｂ２４ 的 最 小 奇

异值。

证明　将式（２４）代入式（２５）中可得

ｆ
－

２

ｆ
－

熿

燀

燄

燅４
＝１＋ Ω２２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（珚ＢＴ２４珚Ｂ２４）－１珚ＢＴ２４ΔＭ－

Ω２２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（１－ｆ２）ｕ２
（１－ｆ４）ｕ

熿

燀

燄

燅４
＝
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Ω２２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（珚ＢＴ２４珚Ｂ２４）－１珚ＢＴ２４ΔＭ＋ ｆ２
ｆ［ ］
４

（２７）

以及估计误差

ｆ^２
ｆ^［ ］
４

＝ Ω２２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（珚ＢＴ２４珚Ｂ２４）－１珚ＢＴ２４ΔＭ

进而可以得到式（２６）。 证毕

同样可 以 得 到 当 旋 翼１或 旋 翼３出 现 故 障 时，故 障 估

计算式

ｆ
－

１

ｆ
－

熿

燀

燄

燅３
＝１＋ Ω２１ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
３

－１

（珚ＢＴ１３珚Ｂ１３）－１珚ＢＴ１３Ｊｗ （２８）

并有估计误差满足

｜^ｆｉ｜≤（珚Ω２１３λｍｉｎ（珚Ｂ１３））－１ρ（ｔ），ｉ＝１，３ （２９）
尽管由定理２可知，式（２５）与 式（２８）不 能 实 现 故 障 信

息与扰动之间的解耦，使 得 到 的 故 障 重 构 精 度 直 接 受 到 了

扰动强度的 影 响。但 由 于 旋 翼 的 转 速 较 高，即Ω２ｉ 的 值 较

大，能有效降低这种重构误差。由式（２６）与式（２８）可知，文

中提出的重构方法只 能 针 对 单 一 旋 翼 发 生 故 障，即２号 与

４号同时出现故障或者１号 与３号 同 时 出 现 故 障 的 情 况 进

行重构。对于其他情 况，单 纯 依 靠 角 速 度 反 馈 信 号 已 无 法

实现准确的故障解耦重构，需要引入其他状态反馈信息，例

如读取气压计 或 超 声 波 定 位 器 以 获 取 飞 行 的 高 度 状 态 信

息，解 决 这 一 问 题。定 理１与 定 理２只 针 对 四 旋 翼 飞 行 器

的故障重构问题，没有 对 在 故 障 情 况 下 飞 行 器 的 稳 定 控 制

进行分析，因此需要设 计 鲁 棒 性 较 强 的 控 制 系 统 保 证 故 障

情况下的安全飞行。而当故障较为严重，即故障 系 数ｆｉ 较

小时，飞行器将无法维持姿态稳定，如何解决这一问题将是

日后研究的一个重要内容。
除了本文中提到的“十”字 型 布 局 结 构 外，四 旋 翼 飞 行

器还存在一种“Ｘ”型旋翼布局结构［２０］。这种布局结构的飞

行器相对于“十”字型 布 局 具 有 相 似 的 动 力 学 方 程，只 有 输

出矩阵的结构不同。

Ｂ′＝
ｄｂ１／槡２　 ｄｂ１／槡２ －ｄｂ１／槡２ －ｄｂ１／槡２

－ｄｂ１／槡２　ｄｂ１／槡２　 ｄｂ１／槡２ －ｄｂ１／槡２
－ｂ２ ｂ２ －ｂ２ ｂ

熿

燀

燄

燅２

同样，由定理１可以得到式（２１），代入新的输入矩阵Ｂ′
并展开可得

Ｉｘｗ１＝ΔＭ１＋
ｄｂ１
槡２
（１－ｆ１）Ω２１＋

ｄｂ１
槡２
（１－ｆ２）Ω２２－

ｄｂ１
槡２
（１－ｆ３）Ω２３－

ｄｂ１
槡２
（１－ｆ４）Ω２４

Ｉｙｗ２＝ΔＭ２－
ｄｂ１
槡２
（１－ｆ１）Ω２１＋

ｄｂ１
槡２
（１－ｆ２）Ω２２＋

ｄｂ１
槡２
（１－ｆ３）Ω２３－

ｄｂ１
槡２
（１－ｆ４）Ω

烅

烄

烆
２
４

（３０）

将式（３０）的两式相加与相减进一步得到

Ｉｘｗ１＋Ｉｙｗ２＝ΔＭ１＋ΔＭ２ 槡＋ ２ｄｂ１（１－ｆ２）Ω２２－

槡２ｄｂ１（１－ｆ４）Ω２４
Ｉｘｗ１－Ｉｙｗ２＝ΔＭ１－ΔＭ２ 槡＋ ２ｄｂ１（１－ｆ１）Ω２１－

槡２ｄｂ１（１－ｆ３）Ω

烅

烄

烆 ２
３

与式（２２）具 有 相 似 的 结 构。因 此，可 以 通 过 修 改 式（２５）和

式（２８）实现对“Ｘ”型布局四旋翼 飞 行 器 的 执 行 机 构 故 障 进

行重构。

３　数值仿真

选用一款四旋翼原型机的真实值，如表１所示，作为仿

真模型的参数。

表１　仿真模型参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ

参数 数值

飞行器质量ｍ／ｋｇ　 ２．５
旋翼到机体中心的距离ｌ／ｍ　 ０．５

相对于ｘ轴的转动惯量Ｉｘ／（Ｎｍ／ｓ２） ０．０８１
相对于ｘ轴的转动惯量Ｉｙ／（Ｎｍ／ｓ２） ０．０８１
相对于ｘ轴的转动惯量Ｉｚ／（Ｎｍ／ｓ２） ０．１４２

旋翼升力系数ｋ１／（Ｎ／ｓ２） ５４．２×１０－６

旋翼反扭力矩系数ｋ２／（Ｎｍ／ｓ２） １．１×１０－６

选择初始姿态角为０＝θ０＝ ０＝０，初始角速度为ωｘ０ ＝

ωｙ０ ＝０．４ｒａｄ／ｓ，ωｚ０ ＝０．３ｒａｄ／ｓ，并 引 入 随 即 扰 动 满 足

‖ΔＭｉ‖＜０．１５Ｎｍ。式（８）中 的 参 数 选 取 为εｉ＝０．０１与

λｉ＝１０。考虑在１号旋翼引入突变的增益型故障：

ｆ１（ｔ）＝
１，０≤ｔ＜４
０．８，４≤ｔ≤
烅
烄

烆 １０
观测误差ｅ随时间的变化曲线以及观测器参数ｋｉ 与ｌｉ

随时间的变化曲线分别如图２和图３所示。

图２　误差变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｅｒｒｏｒ

从图３可以看出，在初始阶段，为了保证观测误差收敛

到零，观测器系数ｋｉ 与ｌｉ 迅速增加以克服未知扰动ΔＭ 的

影响。而在故障发生 之 前，由 于 已 经 实 现 了 观 测 误 差 的 稳

定收敛，观测 器 系 数 一 直 维 持 不 变。在Ｔ０＝４ｓ的 时 刻，
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１号旋翼发生故障，受 此 影 响 俯 仰 与 偏 航 通 道 的 观 测 误 差

迅速远离零点，在式（１３）和式（１４）的作用下，这两个通道的

观测器系数继续增加直到观测误差重新收敛到零。而由于

１号旋翼不作用 于 滚 转 通 道 上，因 此 在 其 发 生 故 障 的 情 况

下，滚转通道的观测结果不受影响。
故障的隔离与重构结果如图４和图５所示。

图３　观测器参数变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图４　残差信号变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｒｅｓｉｄｕａｌ　ｓｉｇｎａｌ

从图４可 以 看 出，故 障 发 生 前 尽 管 受 到 未 知 扰 动 的 作

用，残差信号ｗ１ 与ｗ２ 仍 都 保 持 在 门 限 值 之 内，证 明 了 残

差决策式（２３）的鲁棒性。而在故障发生之后，ｗ２ 迅 速 增 加

超过门限 值，ｗ１ 则 仍 维 持 原 有 振 动 范 围 内，证 明 了 利 用

式（２３）实 现 故 障 诊 断 与 初 步 位 置 确 定 的 快 速 性 与 准 确 性。

图５则 显 示 了 故 障 系 数ｆ１ 与ｆ２ 的 重 构 结 果：受 到 故 障 影

响，两者在故障发生后都迅速偏离初始值；但随着观测器重

新稳定，ｆ２ 重 新 回 到１附 近，而ｆ１ 则 收 敛 到０．８，证 明 了

式（２５）即 使 在 未 知 扰 动 的 作 用 下，仍 能 保 证 对 故 障 系 数 的

可靠估计，而旋翼较高 的 转 速 值 也 有 效 降 低 了 扰 动 对 估 计

精度的影响。

图５　故障系数重构曲线

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｆａｕｌｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

为了进一步验证 故 障 重 构 算 法 的 有 效 性，改 变 实 验 条

件，在２号旋翼引入突变的增益型故障：

ｆ２（ｔ）＝
１，０≤ｔ＜４
０．５，４≤ｔ≤
烅
烄

烆 １０
由新的故障重构仿真曲线，如图６所示。可以得出，尽管故

障的位置与幅度均发 生 了 变 化，本 文 所 提 算 法 依 然 可 以 快

速、准确地完成故障定位与重构。

图６　当ｆ２＝０．５时故障系数重构曲线

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｆａｕｌｔ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｗｈｅｎ　ｆ２＝０．５

仿真进一步表明，在故障 系 数 为０，即“完 全 失 效”故 障

情况下，本文算法 依 然 可 以 有 效 逼 近 故 障 系 数。在 仿 真 过

程中没有考虑控制算 法 对 故 障 的 鲁 棒 性，认 为 飞 行 器 的 姿

态失控不会导致最 终 坠 机。而 实 际 情 况 中，需 要 结 合 姿 态

稳定算法对故 障 的 鲁 棒 性 和 算 法 的 故 障 检 测 进 行 进 一 步

分析。

４　结　论

本文基于ｓｕｐｅｒ－ｔｗｉｓｔｉｎｇ二阶ＥＳＯ的 方 法 对 四 旋 翼 飞
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行器姿态控制系统的故障重构问题进行了研究。将执行机

构故障作为一个 综 合 扰 动 信 号，由ＥＳＯ直 接 估 计 得 到，并

利用四旋翼独特的输入耦合方式实现了故障的具体定位与

重构。为了克服未知 外 扰 与 故 障 的 影 响，常 需 要 将 观 测 器

系数设计得 较 大，这 将 放 大 环 境 噪 声 对 观 测 精 度 的 影 响。

本文引入了观测器参 数 的 自 适 应 算 法，根 据 滑 动 模 态 的 变

化修改参数。实现了 故 障 发 生 前，采 用 较 小 系 数 以 降 低 噪

声影 响；故 障 发 生 后，提 高 参 数，保 证 稳 定 收 敛。相 关 算 法

的渐进稳定性通过李雅普诺夫函数法进行了证明。仿真结

果也证明了本文设计的自适应观测器能够在故障前、后自动

调节参数以维持收敛，而相关的残差决策和故障重构算法也

实现了对故障的准确诊断、定位与估计。
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计算机控制。

Ｅ－ｍａｉｌ：８７５２１２１４４＠ｑｑ．ｃｏｍ

曹　策（１９９３ ），男，研 究 实 习 员，硕 士，主 要 研 究 方 向 为 智 能 控 制、

嵌入式系统。

Ｅ－ｍａｉｌ：８７０７９５５５３＠ｑｑ．ｃｏｍ

郭同健（１９８１ ），男，副 研 究 员，博 士，主 要 研 究 方 向 为 伺 服 控 制、精

密控制。

Ｅ－ｍａｉｌ：ｔｔｆｔ１５３７＠ｓｏｈｕ．ｃｏｍ


