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摘要:针对存在执行器复合故障的固定翼无人机跟踪控制问题,本文提出一种基于非确定性等价原理的自适应
容错飞行控制策略.该策略能够有效地估计无人机纵向动态中执行器的失效及漂移故障,保证故障发生后闭环系统
的最优性能指标.在自适应容错飞行控制设计中,通过引入辅助系统并动态调节因子,构造非确定性等价原理中偏
微分方程的近似解,以简化自适应律设计复杂度.此外,借助Lyapunov稳定性分析方法,证明了在所设计的自适应容
错控制器作用下闭环系统的稳定性. 最后,仿真验证表明所设计的控制方法能够保证故障无人机的闭环系统性能.
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Non-certainty-equivalent adaptive fault-tolerant flight control for
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Abstract: Aiming at the tracking control problem of fixed-wing unmanned aerial vehicles (UAV) with actuator compou-
nd faults, an adaptive fault-tolerant flight control scheme is developed based on the non-certainty-equivalence (NCE) prin-
ciple in this paper. This scheme is capable of estimating the efficiency loss and drift faults in the longitudinal dynamics of
UAV and ensuring the optimal index of the closed-loop system after the fault occurring. By introducing the auxiliary syst-
em and dynamical scaling factor, the approximating solution is constructed for the partial differential equation of the NCE
principle, and the design complexity of the adaptive law is accordingly simplified. In addition, the stability of the closed-
loop system is proved by using the Lyapunov stability analysis method. Finally, simulation results show that the developed
control scheme can ensure the closed-loop system performance of the UAV even under the fault occurs.
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1 引引引言言言

随着科技的迅速发展,无人机的智能化与自动化

程度显著提高,关于无人机飞行控制技术的研究也得

到了越来越多的关注. 鉴于固定翼无人机具备航程

远、载荷高、成本低的特点,其广泛应用于环境侦

察、目标跟踪、敌方打击等邻城[1]. 然而,在追求低成

本设计的同时,执行器故障越发频发,导致任务性能

降低的同时,威胁飞行安全[2]. 这对飞行控制系统的

设计提出了更高的要求,尤其需要考虑出现的故障,

赋予无人机容错飞行能力,提高系统的可靠性.

在容错控制研究领域,主动容错控制研究较为广

泛[3–4]. 其主要包括基于故障检测与隔离的容错控

制[5–6]和自适应容错控制[7–9]两大类型. 前者根据系统

及观测器输出构造残差,识别故障的类型与大小,进

而对故障补偿.文献[5]提出了基于最优未知输入观测

器的故障诊断方法,在实现故障估计的同时提高了诊
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断率;另一方面,自适应容错控制根据系统的异常响
应主动调节控制器参数,实现容错的目标[8]. 文献[10]
针对存在系统不确定的线性系统提出了一套自适应

容错控制策略.值得一提的是,现有自适应容错控制
方法均是基于等价确定原理进行设计,即自适应估计
项直接估计对应故障值.然而,此原理设计下的参数
自适应律旨在调节系统输出而非适应故障,因而难以
保证无人机在复杂环境下的可靠性[11].

为了解决这一问题,在自适应控制研究领域,文
献[12]致力于稳定流形的研究,提出了基于非确定性
等价原理的自适应控制方法. 区别于传统自适应控制
方法,非确定性等价方法在估计量中添加了关于系统
状态量的调节项,从而实现了对目标信号的精准估计.
文献[13]设计了基于非确定性等价性原理的自适应飞
行控制律,赋予了飞行控制系统主动估计无人机质量
的能力. 可是,无人机系统作为多输入多输出系统,在
设计调节项过程,存在偏微分方程求解复杂甚至不可
解的情况.

针对上述问题,文献[14]提出了基于辅助系统的
设计方法,通过构造关于标称模型的镜像动态,依据
其状态响应设计非确定性等价原理中的调节项,实现
了对偏微分方程的近似求解. 文献[15]将辅助系统方
法应用于解决航天器姿态跟踪问题中,实现了对航天
器转动惯量的估计.文献[16]提出了针对四旋翼无人
机乘性故障的容错飞行控制策略.文献[17]在估计转
动惯量的同时,分析了外部干扰对估计收敛性的影响.
目前,基于非确定性等价原理的自适应方法多用于估
计闭环系统中的单一类型的未知参数. 然而,无人机
的故障具有复合特性,比如失效故障与漂移故障会分
别表现为乘性与加性的特征,这为基于非确定性等价
原理的自适应律设计提出了新的挑战.

鉴于上述分析,本文期望借助非确定性等价原理,
提出具有复合故障容错能力的无人机自适应飞行控

制策略.该控制策略由标称控制律与自适应容错控制
律构成,前者保证无故障无人机的二次最优性能,后
者保证无人机发生故障后能够恢复健康情况下的系

统性能.在自适应容错飞行控制的设计过程中,为了
解决非确定性等价原理中偏微分方程求解复杂甚至

不可解的情况,该策略引入辅助系统以得到近似解,
并且引入动态调节因子解决近似解误差对系统稳定

性的影响.最终,通过Lyapunov稳定性分析表明自适
应容错飞行控制策略能够保证无人机闭环系统的稳

定跟踪性能.在文献[8]和文献[16]的基础上,本文进
一步考虑了复合故障下的无人机容错控制,基于非确
定性等价原理设计的控制器,保证了故障估计误差渐
进收敛到流形面并且故障系统恢复标称性能,容错能
力更强.

本文结构如下: 第2节描述固定翼无人机以及执行
器故障模型;第3节具体设计自适应容错飞行控制策
略;第4节是仿真算例;第5节对全文进行总结与展望.

2 问问问题题题描描描述述述

为了方便研究,本文主要考虑无人机的纵向通道
控制,其状态空间方程如下[18]:

ẋ = Ax+BuF, y = Cx, (1)

其中: x = [h V θ α q]T ∈ R5为可测状态向量,由
高度h、速度V、俯仰角θ、迎角α和俯仰角速率q构成;
uF ∈ R2为具有故障的系统输入; y = [h V ]T ∈ R2

为系统的输出.此外, A ∈ R5×5, B ∈ R5×2 与C ∈
R2×5为常数矩阵.

在无人机纵向动态(1)中,考虑乘性ρ = diag{ρ1,
ρ2} ∈ R2×2与加性d = [d1 d2]

T ∈ R2两种故障类型,
形式如下[19–20]:

uF(t) = ρu(t) + d, (2)

其中: u(t) = [δthr δe]
T是实际控制输入,由油门δthr

和升降舵δe构成, 0 < ρ1 6 1和0 < ρ2 6 1为未知的

乘性损失因子,表征实际执行器效率下降比例, d1与
d1为未知加性故障,表征执行的漂移现象.为保证容
错控制问题的可解性,借鉴文献[8],假设存在已知下
界ρmin > 0,使得 ρmin < ρ1, ρmin < ρ2. 联立考虑式
(1)–(2),无人机故障后的纵向动态可描述为如下形式:

ẋ = Ax+Bρu+Bd. (3)

本文主要研究无人机输出跟踪飞行控制问题,令
yd ∈ R2表示给定的参考信号,则本文的控制目标给
定如下: 当无人机纵向动态(1)无故障发生时,标称飞
行控制律uN使得固定翼无人机输出y跟踪参考信

号yd并且具有最优性能;当执行器故障(2)发生时,自
适应律能够有效地估计故障值,并辅助容错飞行控制
律u使得故障无人机控制性能恢复.

3 自自自适适适应应应容容容错错错控控控制制制器器器设设设计计计

根据设计目标,本节首先设计标称飞行控制器,进
而设计自适应容错飞行控制,同时,保证无故障及故
障情况下闭环系统的最优性能.最终,借助Lyapunov
方法证明系统稳定性. 为方便理解,自适应容错飞行
控制框架如图1所示.

3.1 容容容错错错飞飞飞行行行控控控制制制律律律设设设计计计

首先,设计标称飞行控制律.定义系统输出跟踪误
差ey = y − yd,对其积分有 eI =

w
eydt后可对系统

(3)进行增广,则增广后的系统具有如下形式:[
ėI
ẋ

]
=

[
02×2 C

05×2 A

][
eI
x

]
+

[
02×2

B

]
ρu+
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02×2

B

]
d+

[
−I2×2

05×2

]
yd. (4)

令X = [eTI xT]T,系统(4)可以重写为如下形式:

Ẋ = AaX +Baρu+Bad+Bdyd, (5)

式中:

Aa =

[
02×2 C

05×2 A

]
, Ba =

[
02×2

B

]
, Bd =

[
−I2×2

05×2

]
.

考虑执行器无故障的情况,增广的无人机动态(4)
可以表示为如下形式:

Ẋ = AaX +BauN +Bdyd. (6)

图 1 自适应容错飞行控制框架

Fig. 1 Adaptive fault-tolerant flight control scheme

令标称飞行控制为uN = KNX = [uN1 uN2]
T,

并设计增益矩阵KN = [KI Kp] ∈ R2×7,最小化如
下二次性能指标[9]:

J =
w ∞

0
(XTQX + uT

NRuN)dt,

其中: KI ∈ R2×2是eI项的增益; Kp ∈ R2×5是x的增

益; Q ∈ R7×7与R ∈ R2×2是待选择的正定对角阵,
决定了系统跟踪性能.需要说明的是[21]: 在设计标称
控制律时,需将yd置零,再求解Riccati方程得到KN.
然后,设计自适应容错飞行控制律.考虑故障无人机
纵向动态增广系统(5),设计控制律如下:

u = ρ̂o(uN − d̂o) = [u1 u2]
T. (7)

其中: ρ̂o是对ρ−1的估计,用于实时抵消乘性损失因
子的影响; d̂o是对加性故障估计,用于补偿加性故障.
所设计的控制律(7)能使闭环系统保持稳定并达到最
优性能,下文将结合非确定性等价原理设计估计值的
自适应律.

3.2 自自自适适适应应应律律律设设设计计计

考虑到损失因子矩阵是对角阵,将增广后的无人
机动态(5)改写为如下形式:

Ẋ = AaX +BaUϱ+Bad+Bdyd, (8)

其中u = [u1 u2]
T与ρ = diag{ρ1, ρ2}交换了顺序变

为U = diag{u1, u2}与ϱ = [ρ1 ρ2]
T.

根据非确定性等价原理,设计非线性函数向量
β1(·) = [β11(·) β12(·)]T ∈ R2和 β2(·) = [β21 (·)

β22(·)]T∈ R2,以及自适应参数向量 ρ̂ = [ρ̂1 ρ̂2]
T ∈

R2和d̂ = [d̂1 d̂2]
T ∈ R2,分别用于估计乘性与加性

故障,即ρ与d. 鉴于加性故障与乘性故障间存在耦合,
因此,令β1(·)为关于X和d̂的函数向量, β2(·)为关
于X的函数向量.

令 θ = [
1

ρ1

1

ρ2
d1 d2]

T, β(X, d̂) = [β11 (X, d̂)

β12(X, d̂) β21(X) β22(X)]T和 θ̂ = [ρ̂1 ρ̂2 d̂1 d̂2]
T,

并定义

zo = [zTo1 zTo2]
T = θ̂ + β(X, d̂)− θ, (9)

上式表明θ̂与β(X, d̂)共同构成了对θ的估计.

借助上述自适应律对故障的估计,控制律(7)可写
成如下形式:

u= ρ̂o(uN − d̂o) =[
(ρ̂1 + β11(X, d̂)) (uN1 − d̂1 − β21(X))

(ρ̂2 + β12(X, d̂)) (uN2 − d̂2 − β22(X))

]
, (10)

其中: d̂o = [d̂1 + β21(X) d̂2 + β22(X)]T; ρ̂o = diag

{ρ̂1 + β11(X, d̂), ρ̂2 + β12(X, d̂)}.

为方便后续对乘性故障与加性故障的分析,令
uNd1 = uN1−d̂1−β21(X), uNd2 = uN2−d̂2−β22(X),
再将式(10)代入式(8)中,可得

Ẋ =AaX +BaUNd(X, d̂)

[
(ρ̂1 + β11(X, d̂))ρ1
(ρ̂2 + β12(X, d̂))ρ2

]
+

Bad+Bdyd, (11)

其中控制输入UNd(X, d̂) = diag{uNd1, uNd2}是关
于X和d̂的对角形式.

考虑式(9)中的估计误差zo1=[zo11 zo12]
T与zo2=

[zo21 zo22]
T,可得到如下关系:

Ẋ =AaX +BauN +BaUNd(X, d̂)ρzo1 −
Bazo2 +Bdyd. (12)

显然，当误差项∥BaUNd(X, d̂)ρzo1 −Bazo2∥能
够收敛为0,则故障下执行器输出等于无故障执行器
输出,即uF = uN,因此,自适应容错控制能够保证故
障后的系统与无故障系统的性能一致.

令W = [BaUNd(X, d̂)ρ −Ba],定义流形面

Mo = {θ̂ + β(X, d̂)|W zo = 07×1}, (13)

则当参数估计θ̂能够收敛到流行面Mo时,可得

W zo =BaUNd(X, d̂)ρzo1 −Bazo2 = 07×1, (14)

进而可知,当 ∥BaUNd(X, d̂)ρzo1 −Bazo2∥ = 0,故
障系统可恢复最优性能.

对式(9)求导,并考虑式(12),可得

żo =
∂β

∂XT
((Aa +BaKN)X +

BaUNd(X, d̂)ρzo1 −Bazo2 +
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Bdyd) +
˙̂
θ +

∂β

∂d̂T
, (15)

其中θ̂的动态设计为如下形式:
˙̂
θ =− ∂β

∂XT
((Aa +BaKN)X +Bdyd)−

∂β

∂d̂T
.

(16)

将式(16)代入式(15),可得

żo =
∂β

∂XT
(BaUNd(X, d̂)ρzo1 −Bazo2) =

∂β

∂XT
W zo, (17)

为保证zo的一致渐近稳定性,设计β(X, d̂)满足

∂β

∂XT
= −γ[BaUNd(X, d̂)−Ba]

T, (18)

式中γ > 0是需要设计的参数,用于调节估计误差收
敛速率.将式(18)代入式(17),可得

żo = −γ[BaUNd(X, d̂)−Ba]
TW zo. (19)

令Λ=diag{ρ, I2×2},选取Lyapunov函数为Vzo =

0.5zTo Λ
zo
γ

,其导数具有如下形式:

V̇zo =−zTo [BaUNd(X, d̂)ρ−Ba]
TΛW zo =

−∥W zo∥2, (20)

进而可知,当存在β满足式(18)时,系统一致渐进稳定.

值得一提的是,方程(18)有解的条件是: 该矩阵是
一个雅可比矩阵,而UNd(X, d̂)中的uN1与uN2是根据

最优标称性能设计的,通常情况下,不满足雅可比矩
阵条件,这将导致方程(18)中β1(·)无解,该问题称也
为可积分性障碍.

3.3 辅辅辅助助助系系系统统统设设设计计计

为了解决可积分性障碍的问题,本文依据非故障
无人机纵向动态,引入辅助系统与动态因子动态如下:

Ẋo = (Aa +BaKN)Xo +Bdyd + L(e, r), (21)

ṙ =
γ

ρmin

reTΞre, r(0) > 0, (22)

其中: Xo ∈ R7为辅助系统状态; r ∈ R为恒正的动态
因子; γ定义于式(18); e = X −Xo为辅助系统与实

际无人机状态间的误差; Ξr ∈ R7×7为待设计参数对

角矩阵; L(e, r)为非线性函数,设计如下:

L(e, r) = r2e+
γr2Ξre

ρmin

. (23)

进而,利用辅助系统的状态量Xo重新设计非线性

函数项β1(·). 为区分描述,令引入辅助系统状态后的
函数项表示为如下形式:

α̂(X,Xo, d̂) = [α̂1(X,Xo, d̂)
T α̂2(X)T]T,

其中: α̂2(X) = β2(X) = [α̂21(X) α̂22(X)]T, α̂1(X,
Xo, d̂) = [α̂11(X,Xo, d̂) α̂12(X,Xo, d̂)]

T. 进 而,式

(9)中相应的参数估计误差改写如下:

z =
(θ̂ + α̂(X,Xo, d̂)− θ)

r(t)
. (24)

基于式(24),控制律u从式(10)变为如下形式:

u= ρ̂o(uN − d̂o) =[
ρ̂1 + α̂11(·) uN1 − d̂1 − α̂21(·)
ρ̂2 + α̂12(·) uN2 − d̂2 − α̂22(·)

]
, (25)

其中: ρ̂o = diag{ρ̂1 + α̂11(·), ρ̂2 + α̂12(·)} ; d̂o =

[d̂1 + α̂21(·) d̂2 + α̂22(·)]T.

将式(25)代入式(12)并考虑式(24),可得

Ẋ = (Aa +BaKN)X +BaUNd(X, d̂)ρrz1 −
Barz2 +Bdyd. (26)

重定义流形面如下：

M = {θ̂ + α̂(X,Xo, d̂)|W z = 07×1}, (27)

则当参数估计误差能够收敛到流形面M,有

W z = BaUNd(X, d̂)ρz1 −Baz2 = 07×1 (28)

成立,进而∥rW z∥ = 0,故障下执行器输出等于无故
障执行器输出,即uF = uN,因此,可知故障系统恢复
最优性能.

考虑式(21)与式(26),可以得状态误差e动态如下:

ė= (Aa +BaKN)e+BaUNd(X, d̂)ρrz1 −
Barz2 − L(e, r). (29)

基于式(24),参数估计误差z的动态可归纳如下:

ż =
1

r
(
∂α̂

∂XT
Ẋ +

∂α̂

∂XT
o

Ẋo − ṙz − ˙̂
θ − ∂α̂

∂d̂T
˙̂
d),

(30)

进而,可设计参数估计量θ̂动态如下:

˙̂
θ=− ∂α̂

∂XT
((Aa +BaKN)X +Bdyd)−

∂α̂

∂XT
o

Ẋo −
∂α̂

∂d̂T
˙̂
d, (31)

其中

∂α̂

∂d̂T
˙̂
d =

02×2

∂α̂1

∂d̂T
02×2 02×2

 ˙̂
θ. (32)

将式(32)代入式(31),可得

˙̂
θ=

I2×2

∂α̂1

∂d̂T
02×2 I2×2

−1

(− ∂α̂

∂XT
o

Ẋo −

∂α̂

∂XT
((Aa +BaKN)X +Bdyd)), (33)

鉴于上式中矩阵

I2×2

∂α̂1

∂d̂T
02×2 I2×2

为上三角阵,可知其逆
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的存在性.

将式(31)代入式(30),并考虑式(24),可得

ż =
∂α̂(X,Xo, d̂)

∂XT
W z − ṙ

r
z, (34)

进而,可设计α̂(X,Xo, d̂)满足如下等式:

∂α̂(X,Xo, d̂)

∂XT
= −γ[BaUNd(Xo, d̂)−Ba]

T. (35)

比较式(35)与式(18)可知,式(12)中UNd(X, d̂)所

有的X替换为Xo. 鉴于上式等号右边不再是关于状
态X的函数矩阵,则其对X可积.进而设计α̂(·)如下:

α̂(X,Xo, d̂) = −γ[BaUNd(Xo, d̂)−Ba]
TX.

(36)

考虑辅助系统与实际无人机状态间的误差e,并将
式(35)代入式(34),可得到参数估计误差z的动态如下:

ż=−γ[BaUNd(X, d̂) −Ba]
TW z +

γ[BaUNd(e,02×1) 07×2]
TW z − ṙ

r
z, (37)

其中[BaUNd(e,02×1) 07×2]为关于误差e的线性函数

矩阵. 进而,可给定式(21)与式(22)中参数矩阵Ξr的

设计条件,即满足如下不等式:

∥[BaUNd(e,02×1) 07×2]∥22 6 eTΞre, (38)

由于BaUNd(e,02×1)为关于误差 e的矩阵,因此,
[BaUNd(e,02×1) 07×2]可以写成关于误差的矩阵

和[BaUNd(e,02×1) 07×2] =
7∑

i=1

eiEi, Ξi为ei的系数

矩 阵,进 一 步 可 得 ∥[BaUNd(e,02×1) 07×2]∥22 6
7∑

i=1

∥Ξi∥22. 因此,可以选取Ξr = diag{∥Ξ1∥22, · · · ,

∥Ξ7∥22}.

3.4 主主主要要要结结结论论论及及及稳稳稳定定定性性性分分分析析析

针对上述设计的自适应容错飞行控制律,本文的
主要结论归纳于如下定理.

定定定理理理 1 针对固定翼无人机纵向动态如式(1),考
虑存在如式(2)的执行器故障,基于辅助系统(21)与动
态因子(22),给定非线性函数α̂(·)如式(36),进而构造
非确定性等价自适应律如式(31)和(32),则自适应容
错飞行控制律(7)能够保证流形(27)稳定,并保证故障
无人机闭环系统与非故障系统的性能一致,且闭环系
统所有信号有界.

证 根据式 (20),选取关于参数估计误差 z的

Lyapunov函数为Vz = 0.5zT
Λz

γ
. 考虑式(37),则Vz的

导数满足如下不等式:

V̇z 6 zT[BaUNd(e,02×1)ρ 07×2]
TW z −

∥W z∥2 − ṙ

γr
ρminz

Tz. (39)

借助杨不等式与参数设计条件(38),可得

V̇z 6 0.5zTzeTΞre− 0.5∥W z∥2 − ṙ

γr
ρminz

Tz,

(40)

再代入式(22),可得

V̇z 6 −0.5 ∥W z∥2 , (41)

因此可知z渐进稳定.

为了分析状态误差量e与动态调节因子r的稳定

性,选取增广的Lyapunov函数V =Vz+0.5eTe+0.5r2.
利用式(22)(29)(41)与杨不等式,可得

V̇ 6−0.25∥W z∥2 + eT(Aa +BaKN)e−

eTL(e, r) + r2eTe+
γ

ρmin

r2eTΞre, (42)

再代入式(23),可得

V̇ 6 −0.25∥W z∥2 + eT(Aa +BaKN)e. (43)

观察式(43),由于KN是根据二次型最优设计的,
因此, eT(Aa +BaKN)e是负定的,进一步可得e渐进

稳定与r一致有界.

对式(41)与式(43)求导,其导数也包含z, e, r有界
信号,可知 V̈z ∈ L∞, V̈ ∈ L∞,从而根据Barbalat引
理,可得 lim

t→∞
V̇z = 0与 lim

t→∞
V̇ = 0. 因此,参数估计

最终收敛到流形面M,并且保证故障无人机闭环系统
与无故障系统的性能一致. 证毕.

注注注 1 本文基于故障估计提出了容错控制方法,其中
估计值可以理解为控制器的冗余,并将系统维数扩展为11维,
即[XT zT]T. 在故障系统中将控制器代入闭环能够包含z的

状态,而在z的动态中通过α̂引入X的信息,因此,在自适应容
错控制器作用下,整个闭环系统的状态可以看成11维状态空
间的子空间. 进一步可得M与Mx =为高维状态空间中同一

空间的不同维度的集合, M为参数估计值的集合, Mx为状

态X的集合.回归到控制器设计中,只要保证故障估计值收敛
到M以确保W z = 07×1,那么状态X收敛到集合Mx中,即
参数估计值收敛至M,故障系统恢复标称性能.

注注注 2 尽管本文研究对象为含有执行器故障的无人机

线性系统,但自适应容错控制方法任然具有不确定与干扰处
理能力,限于篇幅原因,在此不做展开.

4 仿仿仿真真真验验验证证证

本节对所设计的自适应容错控制律进行仿真验证.
采用的是在平衡点线性化之后的某型无人机纵向动

态(1),其中的矩阵如下:
A =
0.0 0.0 −500.0 500.0 0.0

0.0 −0.0136 −6.39 −32.12 −1.1177

0.0 −0.0003 −0.6377 0.0 0.9380

0.0 0.0 0.0 0.0 1.0

0.0 0.0 0.5162 0.0 −0.678

 ,
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B =


0.0 0.0

0.2541 0.0771

− 0.0 −0.0014

0.0 0.0

0.0 −0.1094

 , C =

[
1 0 0 0 0

0 1 0 0 0

]
,

在标称控制器设计过程中,选取Q = diag{10, 10,
0, 0, 0, 0, 0}, R = diag{1, 1}. 求解得到的K = [KI

KP],其中:

KI =

[
0.32 3.16

−3.1459 0.3212

]
,

KP =

[
0.7 5 − 292.5 290.3 7.2

−3.9 0.1 931.7 −1187.2 −78.3

]
.

本节分别对故障下高度与速度跟踪进行仿真验证.

4.1 情情情景景景1 故故故障障障发发发生生生时时时高高高度度度跟跟跟踪踪踪

设置加性故障为[20 5]T,乘性故障ρ = diag{0.8,
0.5},控制目标是跟踪高度的方波信号.在图2中,发
生故障未补偿描述的是故障系统在标称控制器下的

跟踪情况,有很明显的震荡,运用本文提出的自适应
律对原有控制器进行调整,结果显示,能够较好实现
高度跟踪. 图3描述的是辅助系统与故障系统的状态
误差的范数和故障系统与无故障系统状态误差的范

数,随着时间增加,能够收敛到很小,验证了e的一致

渐近稳定. 图4–5刻画的是对故障的估计.图4中对应
的是ρρ̂o的对角线上的元素,当其能够收敛至1时,说
明估计值ρ̂o能够估计ρ−1,仿真曲线验证了估计值逼
近实际值.图5描述的是对加性故障偏差的估计.结合
故障估计的两个图,可以得出结论自适应律设计合理.
图6描述的是范数∥z∥与∥W z∥, ∥z∥在输入阶跃跳跃
后收敛到10−1数量级,而∥W z∥在输入发生阶跃跳
跃后能够很快收敛到10−8数量级,表明估计值能够很
快收敛至流形面M. 最后,图7描述的是r变化,验证
了有界性. 综上所述,从高度跟踪来说,闭环系统具有
容错性能.
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图 2 情景1: 高度h跟踪曲线

Fig. 2 Case 1: Tracking result of altitude h
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图 3 情景1: 跟踪误差e范数曲线

Fig. 3 Case 1: Norm of the tracking error vector e

0 10
﹣0.5

0.0

0.5

1.0

1.5

20 30 40 50 60

 / s

1111ρ ( ρ  ＋ α   ) 
1

ρ
d

ia
g

{
 ρ

 ＋
 α
   

}

1222ρ ( ρ  ＋ α   ) 

图 4 情景1: 乘性故障d1估计曲线

Fig. 4 Case 1: Estimation of d1
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图 5 情景1: 加性故障估d2计曲线

Fig. 5 Case 1: Estimation of the additive fault vector d2

4.2 情情情景景景2故故故障障障发发发生生生时时时速速速度度度跟跟跟踪踪踪
设置加性故障为[10 10]T,乘性故障 ρ=diag{0.5,

0.6},控制目标是跟踪参考速度的方波信号.图8描
述的是速度跟踪结果,无故障补偿时故障系统速度输
出跟踪较慢,当故障系统在本文提出的自适应容错控
制器作用下时,速度输出能够很好跟踪给定速度方波
信号.图9描述状态误差的范数,其中无故障系统与含
有补偿的故障系统状态误差能够收敛至10−5,含有补
偿的故障系统与辅助系统能够收敛至10−8,均能较好
收敛. 图10–11描述的是对故障的估计,乘性故障估计
的动态过程收敛较慢,但是在40 s之后,能够很好逼近
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真实值.加性故障估计在20 s之后也能逼近真实值.
图12描述的故障估计误差的范数∥z∥与∥W z∥
与图6类似, ∥z∥只能收敛至1左右,而距离流形面的范
数∥W z∥能够收敛至10−8, ∥W z∥的较好收敛验证了
所设计控制器的有效性. 最后,图13表明了该情景下
动态调节因子有界. 综上所述,从速度跟踪来说,自适
应容错控制器作用下的闭环系统具有容错性能.
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图 6 情景1: z与Wz的范数

Fig. 6 Case 1: Norms of z and Wz
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图 7 情景1: 动态调节因子r

Fig. 7 Case 1: Dynamic scaling factor r

4.3 控控控制制制器器器性性性能能能对对对比比比验验验证证证

为验证本文设计的控制器相比其他控制器的优越

性,本小节将比较基于确定性等价原理(certainty eq-
uivalence, CE)的控制器与本文提出的基于非确定性
等价原理的控制器的跟踪性能,其中基于CE的故障估
计采用基于投影算子的自适应估计方法. 为方便对比,
采用相同的标称控制器K保证无故障情形下渐进跟

踪性能一致.仿真结果如图14–15所示.

图14描述的是高度跟踪中状态误差的范数∥e∥与
基于CE的故障估计误差∥z∥. 从图中可知,闭环系统
分别在两种控制器作用下状态误差均能较好收敛至

10−5左右,故障估计误差的范数∥z∥在60 s时收敛至
10左右. 情景1中的图6与图14对比,尽管参数估计误
差只能有界收敛,但是距离流形面范数∥W z∥能够渐
进收敛至10−12左右. 图15描述的是速度跟踪中状态
误差的范数∥e∥与基于CE的故障估计误差∥z∥. 故障
系统分别在两种控制器作用下的∥e∥收敛差别不大,

均能收敛至10−5左右,故障估计误差只能收敛至4左

右,情景2中的图12与图15相比,故障估计误差收敛至
1左右,但距离流形面范数收敛至 10−8左右. 总结来
说,两种控制器均能够保证较好的跟踪性能,但是在
故障估计误差上有差异.
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图 8 情景2: 速度V跟踪曲线

Fig. 8 Case 2: Tracking result of airspeed V
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图 9 情景2: 跟踪误差e范数曲线

Fig. 9 Case 2: Norm of the tracking error vector e

造成这样的原因主要是: 首先,基于CE的故障估
计自适应律是被设计用于抵消Lyapunov函数中关于
参数估计误差项,借助投影算子以保证估计值的有界
性. 然而,只有当闭环系统满足持续激励条件时,估计
值才能收敛至真实值.而基于NCE的故障估计证明了
故障值会渐进收敛到给定流形面,估计误差有界收敛.
其次,由于乘性与加性故障的耦合,估计值不需要收
敛到真实值即可保证故障系统恢复标称性能.在基
于NCE的故障估计设计(12)所示,只需误差项渐进收
敛至0即可,若只考虑单种故障设计容错控制器,那么
只有一种误差项需收敛至0,此时估计值即可逼近真
实值.在本文中两种故障的耦合导致无需∥z∥ = 0,只
需 ∥W z∥ = 0,故障系统即可恢复标称性能.基于
CE的故障估计也能得到同样的结论.

总结来说,本文提出的基于NCE的自适应容错控
制器保证了参数估计收敛到给定流形面,相比于基
于CE的控制器设计来说,无需投影算子保证估计值的
有界,且无需持续激励条件保证估计值收敛至真实值.
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图 10 情景2: 乘性故障d1估计曲线

Fig. 10 Case 2: Estimation of d1
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图 11 情景2: 加性故障d2估计曲线

Fig. 11 Case 2: Estimation of the additive fault vector d2
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图 12 情景2: z与Wz的范数

Fig. 12 Case 2: Norms of z and Wz
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图 13 情景2: 动态调节因子r

Fig. 13 Case 2: Dynamic scaling factor r
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图 14 基于确定性等价原理的高度跟踪

Fig. 14 Altitude tracking result based on CE

10

10

20

30

10
﹣10

10
﹣5

10
0

0 10 20 30 40 50 60

/ s

0 10 20 30 40 50 60

/ s

CE-based

NCE-based

图 15 基于确定性等价原理的速度跟踪

Fig. 15 Airspeed tracking result based on CE

4.4 控控控制制制器器器鲁鲁鲁棒棒棒性性性验验验证证证

在工程实际中,无人机面临不确定性与外部干扰
的影响.为了验证方法的鲁棒性,在系统(5)中添加系
统不确定性∆A = 0.1A,并考虑常值、正弦、随机3种
的干扰,即d1 = [0 0 0 0.5 0 0 0.2]T, d2 = [0 0 0

0.5sin(0.4t) 0 0 0.2sin(0.4t)]T与d3 = d1krand, 其
中, krand ∈ [−1, 1]为随机变量. 仿真结果如图16–19
所示.

图16–17描述的是存在外部干扰下,高度跟踪中状
态误差的范数∥e∥与距流形面距离范数∥W z∥的仿真
结果,其中e描述的是故障系统与无故障系统状态误

差,包含输出跟踪误差积分. 为方便对比,故障值与参
考输入值设置与情景1相同.从图16可知,当存在常值
干扰d1时, ∥e∥稳定收敛至0.1与1之间;当存在正弦干
扰d2时, ∥e∥稍微震荡;当d3存在时, ∥e∥能够收敛至
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10−3. 与图3相比,当闭环系统存在外部干扰作用,可
见误差∥e∥不再渐进收敛. 图17描述∥W z∥收敛情况,
在常值干扰与正弦干扰作用下, ∥W z∥有界收敛,在
随机干扰作用下, ∥W z∥收敛至10−4与10−10之间,存
在震荡. 与图6对比,除了在随机干扰作用下∥W z∥能
较好收敛,其他干扰只能有界收敛. 速度跟踪仿真结
果如图18–19所示,为方便对比,故障值与参考输入值
设置与情景2相同.从图中可知,当存在常值干扰与正
弦干扰作用时, ∥e∥与∥W z∥只能达到有界收敛,与图
9和图12对比,干扰的存在破坏了闭环系统的渐进收
敛的性质. 然而,在随机干扰作用下, ∥e∥与∥W z∥与
图9和图12对比,均能较好收敛.
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图 16 不确定性与干扰下高度跟踪

Fig. 16 Robust results of altitude tracking

5 结结结论论论

针对存在执行器复合故障的固定翼无人机跟踪控

制问题,本文提出了基于非确定性等价性原理的自适
应飞行控制策略,设计的自适应律能够有效地估计无
人机纵向动态中执行器的失效和漂移故障. 该方法中
融合辅助系统构造了偏微分方程的近似解,并且引入
了动态调节因子保证了近似解误差对系统稳定性的

影响.仿真结果表明,本文设计的自适应容错飞行控
制律能够同时保证健康与故障情况下的无人机闭环

系统性能.
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图 17 不确定性与干扰下高度跟踪中∥Wz∥
Fig. 17 ∥Wz∥ in altitude robust tracking
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图 18 不确定性与干扰下速度跟踪

Fig. 18 Robust results of airspeed tracking
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图 19 不确定性与干扰下速度跟踪中∥Wz∥
Fig. 19 ∥Wz∥ in airspeed robust tracking
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