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摘要:本文主要研究了四旋翼无人机在外部干扰、执行器存在部分失效和偏置故障并发情况下有限时间轨迹跟
踪的控制问题.通过分析四旋翼无人机动力学特性,本文构建了带有外部干扰、执行器机构故障的动力学模型. 首
先,基于鲁棒全局快速终端滑模控制算法,设计了一种有限时间容错控制器,提高了系统对故障的响应速度.其次,
针对常值/时变故障和干扰,在控制器设计中采用改进的连续函数进行补偿,减少了由切换函数引起的系统抖振问
题,并基于Lyapunov函数对控制器的稳定性进行了分析.最后,通过仿真实验验证了所设计控制器的有效性和可靠
性,同时,在存在执行器故障和外部干扰的情况下,无人机能够实现较好的轨迹跟踪性能.
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Abstract: This article focuses on the control problem of finite-time trajectory tracking of quadrotor UAV in the case of
external interferences, and both partial and bias fault of actuators. By analyzing the dynamic characteristics of quadrotor
UAV, the dynamic model with external interferences and actuator faults is constructed. Based on the robust global fast
terminal sliding mode control algorithm, a finite-time fault-tolerant controller is designed to improve the response speed of
the system to the fault. Secondly, for constant / time-varying faults and disturbances, the improved continuous function is
used for compensation in the controller design, which reduces the problem of the system chattering caused by switching
function, and the stability of the controller is analyzed based on the Lyapunov function. Finally, the effectiveness and
the reliability of the designed controller are verified by simulation experiments, and the UAV can achieve better trajectory
tracking performance under the condition of actuator failures and external interferences.
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1 引引引言言言

近年来,具有质量轻、功能性强、飞行灵活等特点
的四旋翼无人机,已被广泛应用于工业、农业、军事等
领域[1]. 然而,无人机在执行任务的过程中,极易受到
外部干扰以及自身故障,特别是执行器故障的影响.
轻微的情况导致飞行任务的失败,严重的情况下甚至

会造成生命财产安全问题.因此,研究容错控制算法
已是迫在眉睫.

目前,国内外研究学者针对具有执行器故障的四
旋翼无人机容错控制方面做了大量工作,如文献[2]设

计了自适应模糊神经逼近器来估计故障,并设计了滑
模容错控制器. 文献[3]设计了一种基于两级卡尔曼滤
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波器和增益调度控制合成的综合故障诊断和容错控

制方法,以解决四旋翼飞行器中的执行器故障. 文献
[4]设计了鲁棒自适应故障估计观测器,并设计了动态
输出反馈容错控制器针对存在故障和不确定性情况

的无人机系统以达到稳定的状态. 文献[5]设计了一种
切换比例积分(proportional-integral, PI)观测器的状态
故障估计器,并提出了一种非线性切换系统的容错控
制器以达到对系统状态和故障同时渐近收敛的目的.
此外,还有自适应滑模控制[6]、神经网络控制[7]、鲁棒

容错控制[8]、引入Nussbaum函数[9]等方法.

以上文献都是针对无人机执行器单一故障所提出

的解决方案.然而,在实际应用中,四旋翼无人机也可
能同时发生执行器部分失效故障和偏置故障,这种故
障可能降低无人机系统的跟踪性能,使得控制器失效,
甚至恶化系统的稳定性. 为解决此问题,文献[10]提
出了H∞滤波的鲁棒故障诊断方法,用于估计故障的
大小. 文献[11]利用径向基神经网络的强逼近特性,
提出了基于径向基神经网络的容错控制方案,以补偿
参数不确定性、外部扰动和执行器故障. 文献[12]针
对具有执行器故障的四旋翼无人机,提出了自适应预
定性能控制方案,但该文献的控制方案只解决了常值
故障问题,并未解决时变故障下的轨迹跟踪问题.

另一方面,在四旋翼无人机控制器设计中,有限时
间控制方案可以在存在外部干扰的情况下保证高精

度跟踪和快速收敛性能.如文献[13]基于自适应模糊
状态观测器的积分终端滑模控制器实现了有限时间

容错控制.文献[14]将自适应反演控制与模糊逻辑系
统相结合,以在有限时间内适应已知的执行器故障.
文献[15]采用了非奇异快速终端滑模控制算法解决了
对受到多源干扰影响的四旋翼无人机系统的轨迹跟

踪控制问题.

根据上述文献的分析,四旋翼无人机的鲁棒性越
好,则在实际应用中的跟踪性能表现越好.而有限时
间控制器的设计,既保证了系统能够在有限时间内收
敛,又提供良好的抗干扰性能.同时,当四旋翼无人机
执行器发生部分失效和偏置两种故障时,将严重影响
四旋翼无人机的飞行控制系统性能,这大大增加了容
错控制器的设计难度.因此,本文基于鲁棒全局快速
终端滑模控制(robust global fast terminal sliding mode
control, RGFTSMC)算法,设计了位姿有限时间容错
控制器,从而有效地解决了无人机系统执行器并发故
障问题,保证了系统在有限时间内快速收敛至平衡点,
加快了系统对故障的响应速度;采用改进的连续函数
鲁棒地补偿故障和干扰,使得所设计的容错控制器不
仅可以处理常值故障和干扰,还可以处理时变故障和
干扰,并在保证系统跟踪精度的同时减小了系统抖振.
最后,通过仿真对比实验验证了所提出的控制方法的
有效性及控制策略的合理性.

2 四四四旋旋旋翼翼翼无无无人人人机机机故故故障障障下下下的的的动动动力力力学学学模模模型型型

2.1 故故故障障障动动动力力力学学学模模模型型型

如图1所示,为精确描述无人机的结构和运动原
理,建立惯性坐标系Oe{Xe, Ye, Ze}和机体坐标系Ob

{Xb, Yb, Zb}. 其中{F1, F2, F3, F4}表示无人机4个
旋翼产生的升力.
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图 1 四旋翼无人机结构示意图

Fig. 1 Schematic diagram of the quadrotor UAV

在建立四旋翼无人机动力学模型中,忽略了空气
阻力,并作以下假设[16]:

假假假设设设 1 机体是一个刚体,机体质心与几何重心
完全重合,机体完全对称,机体模型参数均为正常数.

在图1受力分析中,由于受到桨面损失、电机效率
部分失效的影响,很难保持执行器的正常运行,造成
无人机无法完成预定任务,这一类故障可统称为执行
器故障. 假设四旋翼无人机同时受到部分失效和偏置
故障的影响,故障模型可表示为

Ui = ui(1− ρj) + αjfj (j = 1, · · · , 4), (1)

其中: ui(i = 1, Φ, θ, Ψ)表示需要设计的4个期望控制
输入; Ui表示实际控制输入; ρj表示执行器有效因子,
ρj ∈ [0, 1); fj( j = 1, · · · , 4)表示执行器偏置故障,且
αj的取值为0或1. 当ρj = 0, αj = 0表示无人机正常

状态; ρj ̸= 0, αj = 0表示无人机只存在执行器部分

失效故障; ρj = 0, αj = 1表示无人机只存在执行器

偏置故障; ρj ̸= 0, αj = 1表示无人机同时存在部分

失效故障和偏置故障.

四旋翼无人机带有执行器故障和外部干扰的动力
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学模型为
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(2)

其中: {Ix, Iy, Iz}分别表示机体绕x, y, z 3轴的转动
惯量; Jr表示单个旋翼的转动惯量; γ表示由转子不平
衡引起的扰动; m表示四旋翼无人机的总质量; g表示
重力常数; l表示旋翼中心到机体质心的距离; K1,2,3

表示平动阻力系数; K4,5,6表示空气摩擦阻力系数; dj
(j = 1, · · · , 4)表示外部干扰.

2.2 控控控制制制目目目标标标

四旋翼无人机是一个典型的强耦合、欠驱动的非

线性系统,控制策略采用内外环控制结构,如图2所示.
根据这一特点,将四旋翼无人机系统分为位置环和姿
态环两个子系统.采用鲁棒全局快速终端滑模控制方
法,将位置环产生的中间指令Φd和θd传递给姿态环.
无人机的期望位置可表示为Pr = [xd yd zd]

T,期望
姿态角度可表示为Ξr = [Φd θd Ψd]

T;实际位置可以
表示为P = [x y z]

T,实际姿态角度可以表示为Ξ =

[Φ θ Ψ ]
T.

d
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图 2 控制框图

Fig. 2 Control block diagram

3 有有有限限限时时时间间间容容容错错错控控控制制制器器器设设设计计计

3.1 姿姿姿态态态容容容错错错控控控制制制器器器设设设计计计

为完成姿态控制目标,定义姿态跟踪误差为

Ξe = Ξ −Ξr, (3)

其中姿态跟踪误差Ξe = [Φe θe Ψe]
T.

选取全局快速终端滑模面为

Si = Ξ̇e + δiΞe + σiΞe

ni
mi (i = Φ, θ, Ψ). (4)

其中: δi, σi > 0,且mi, ni均为正奇数, mi > ni. 由

于3个姿态角的控制器求解过程类似,故以俯仰角θ求

解为例.

根据系统(2)选取俯仰子系统为{
ẋ1 = x2,

ẋ2 = fθ(x)+(uθ(1−ρ3)+α3f3)gθ(x)+d3.
(5)

其中: uθ即为需要求得的期望控制输入, gθ(x) =
1

Iy
,

fθ(x) = (
Iz − Ix

Iy
)Φ̇Ψ̇ +

Jr

Iy
Φ̇γ − K5

Iy
lθ̇.

俯仰角跟踪误差为

θe = θ − θd, (6)

对其求导得

θ̇e = θ̇ − θ̇d, (7)

选取全局快速终端滑模面为

sθ = θ̇e + δ1θe + σ1θ
n1
m1
e , (8)

其中: δ1, σ1 > 0, m1, n1均为正奇数,且m1 > n1.

对式(8)求导

ṡθ = θ̈e + δ1θ̇e + σ1

dθ
n1
m1
e

dt
=

θ̈ − θ̈d + δ1θ̇e + σ1

dθ
n1
m1
e

dt
, (9)

将动力学模型式(5)代入式(9),可得

ṡθ = θ̈ − θ̈d + δ1θ̇e + σ1

dθ
n1
m1
e

dt
=

fθ(x) + (uθ(1− ρ3) + α3f3)gθ(x) +

d3 − θ̈d + δ1θ̇e + σ1

n1

m1

θ
n1
m1

−1
e θ̇e, (10)

选取趋近律为

ṡθ1 = −k1sθ − η1sgn sθ, (11)

其中: k1, η1为已知的正常数, sgn(·)为符号函数.

故控制器uθ设计为

uθ =
1

1− ρ3
[(θ̈d − fθ(x)− δ1θ̇e −

σ1

n1

m1

θ
n1
m1

−1
e θ̇e −D3sgn sθ +

ṡθ1)/gθ(x)− α3F3sgn sθ]. (12)

为了便于后续控制器设计与证明,给出以下假设

和引理.

假假假设设设 2 [17] 在系统(2)中,假设部分失效故障ρj、

偏置故障fj以及外部干扰dj(j = 1, · · · , 4)均有界,
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即

ρj ∈ [0, 1), |fj| 6 Fj, |dj| 6 Dj, (13)

其中: Fj, Dj均为已知正常数.

引引引理理理 1 [18] 假设存在正定且连续函数W (x),满
足不等式Ẇ (x) + δW (x) + σW (x)

n
m 60,其中, δ,

σ> 0, m和n为正奇数,且n < m. 系统初始状态为
x0,则状态x将在有限时间ts内收敛到平衡点,且满足

ts 6
m

δ(m− n)
ln(

δW (x0)
m−n
m + σ

σ
). (14)

针对所设计的uθ,为了分析系统的稳定性,选取
Lyapunov函数为

V1 =
1

2
sθ

2, (15)

将式(11)–(12)代入式(10),可得

ṡθ =−k1sθ − η1sgn sθ −
D3sgn sθ − α3F3sgn sθ, (16)

由式(16),并对式(15)求导得

V̇1 = sθṡθ = sθ(−k1sθ − η1sgn sθ −
D3sgn sθ − αF3sgn sθ) =

−k1sθ
2 − (η1 +D3 + α3F3) |sθ| . (17)

由假设2可知, F3, D3均为已知正常数, k1, η1也为
已知的正常数,那么

V̇1 = −k1sθ
2 − (η1 +D3 + α3F3) |sθ| 6 0. (18)

根据引理1可知,通过设定参数δ1, σ1,m1, n1,可
使滑模面s1在有限时间内收敛到平衡状态s1 = 0,其
收敛时间为

ts1 6 m1

δ1(m1 − n1)
ln(

δ1W (x0)
m1−n1

m1 + σ1

σ1

).

(19)

基于以上分析,所选取的式(8)能够保证子系统在
有限时间内快速收敛至平衡点.

同理,横滚子系统和偏航子系统以状态空间形式
表示为

ẋ3=x4,

ẋ4=fΦ(x) + (uΦ(1−ρ2)+α2f2)gΦ(x)+d2,

ẋ5=x6,

ẋ6=fΨ (x) + (uΨ (1−ρ4)+α4f4)gΨ (x)+d4,

(20)

其中: uΦ和uΨ即为需要求得的期望控制输入,

fΦ(x) = (
Iy − Iz

Ix
)θ̇Ψ̇ +

Jr

Ix
θ̇γ − K4

Ix
lΦ̇,

gΦ(x) =
1

Ix
, fΨ (x) = (

Ix − Iy
Iz

)Φ̇θ̇ − K6

Iz
Ψ̇ ,

gΨ (x) =
1

Iz
, d2, d4为外部干扰.

横滚角跟踪误差为

Φe = Φ− Φd, (21)

偏航角跟踪误差为

Ψe = Ψ − Ψd, (22)

分别选取全局快速终端滑模面为

sΦ = Φ̇e + δ2Φe + σ2Φ
n2
m2
e , (23)

sΨ = Ψ̇e + δ3Ψe + σ3Ψ
n3
m3
e , (24)

其中: δ2,3, σ2,3 > 0, m2,3 > n2,3,且m2,3, n2,3均为正

奇数.

选取趋近律

ṡΦ2 = −k2sΦ − η2sgn sΦ, (25)

ṡΨ3 = −k3sΨ − η3sgn sΨ , (26)

其中: k2,3, η2,3为已知的正常数,则控制器设计为

uΦ =
1

1− ρ2
[(Φ̈d − fΦ(x)− δ2Φ̇e −

σ2

n2

m2

Φ
n2
m2

−1
e Φ̇e −D2sgn sΦ +

ṡΦ2)/gΦ(x)− α2F2sgn sΦ], (27)

uΨ =
1

1− ρ4
[(Ψ̈d − fΨ (x)− δ3Ψ̇e −

σ3

n3

m3

Ψ
n3
m3

−1
e Ψ̇e −D4sgn sΨ +

ṡΨ3)/gΨ (x)− α4F4sgn sΨ ]. (28)

为解决无人机系统的抖振现象,常规做法是将控
制器中的符号函数sgn(·)替换为饱和函数sat(·). 但在
实际应用中,由于饱和函数sat(·)的切换控制,仍存在
时间上的延迟问题,使得滑动模态出现抖动现象.为
解决这一问题,采用改进的带有继电特性的连续函
数Θ(·)代替符号函数sgn(·),缩短切换控制的延迟时
间,从而减小系统的抖振问题.

饱和函数

sat(si) =


1, si > ∆,
si
∆
, |si| 6 ∆,

− 1, si < ∆.

(29)

改进的连续函数

Θ(si) =
|si|

|si|+ τ
, (30)

其中: si(i = Φ, θ, Ψ)表示为全局快速终端滑模面, ∆,
τ均为极小的正常数. 位置控制器中趋近律的符号函
数sgn(·)同样由改进的连续函数Θ(·)代替.姿态环中
通过引入改进的连续函数Θ(·)鲁棒地补偿故障和干
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扰,使得所设计的控制器可保障常值故障和干扰或时
变故障和干扰情况下的轨迹跟踪性能.

3.2 位位位置置置容容容错错错控控控制制制器器器设设设计计计

由系统(2)可得到一组虚拟控制输入
u1x=(cosΦ sin θ cosΨ+sinΦ sinΨ)

u1

m
,

u1y=(cosΦ sin θ sinΨ−sinΦ cosΨ)
u1

m
,

u1z=(cosΦ cos θ)
u1

m
.

(31)

位置子系统动力学模型可改写为
ẍ = u1x −

K1

m
ẋ,

ÿ = u1y −
K2

m
ẏ,

z̈ = (u1z(1− ρ1) + α1f1)−
K3

m
ż − g + d1,

(32)

x, y, z 3轴的跟踪误差定义为

EP = Pr − P, (33)

其中: EP=[ex ey ez]
T;期望位置Pr=[xd yd zd]

T;
实际位置P = [x y z]

T.

选取全局快速终端滑模面为

Si = ĖP + δiEP + σiE
ni
mi

P (i = x, y, z), (34)

选取一般趋近律为

Ṡi = kiSi + ηisgnSi(i = x, y, z), (35)

其中: ki, ηi(i = x, y, z)为已知的正常数.

控制器设计为

u1x=ẍd+δxėx+σx

nx

mx

e
nx
mx

−1
x ėx+

K1

m
ẋ+ṡx,

u1y=ÿd+δyėy+σy

ny

my

e
ny
my

−1

y ėy+
K2

m
ẏ+ṡy,

u1z=
1

1− ρ1
(z̈d+δzėz+σz

nz

mz

e
nz
mz

−1
z ėz+

K3

m
ż+g−α1f1−d1+ṡz).

(36)

由虚拟控制输入可解得

u1 = m
cosΦd cos θd

u1z

, (37)

Φd=arctan(
cos θd sinΨdu1x − cosΨdu1y

u1z

), (38)

θd = arctan(
cosΨdu1x + sinΨdu1y

u1z

), (39)

其中期望偏航角Ψd已知.

针对所设计的控制器,对式(34)求导可得

Ṡi = ËP + δiĖP + σi
ni
mi

E
ni
mi

−1

P ĖP(i = x, y, z),

(40)

其中Si = [sx sy sz]
T.

选取Lyapunov函数为

V2 =
1

2
(s2x + s2y + s2z), (41)

对其求导,并将式(36)(40)代入得

V̇2= sx(−kxsx − ηxsgn sx)+sy(−kysy−
ηysgn sy)+sz(−kzsz−ηzsgn sz)=

−kiS
2
i −ηi |Si| . (42)

由于ki, ηi(i = x, y, z)为已知的正常数,那么可以
得到V̇2 6 0.

根据引理1可知滑模面Si可在有限时间内收敛至

平衡点,其收敛时间为

tsi 6
mi

δi(mi−ni)
ln(

δiW (x0)
mi−ni

mi +σi
σi

)(i=x, y, z).

(43)

由以上分析可知,位置子系统在有限时间内能够
达到期望状态,该子系统渐近稳定.

4 仿仿仿真真真实实实验验验与与与结结结果果果分分分析析析

如表1所示为四旋翼无人机动力学模型的相关参
数,容错控制器相关参数如表2所示.

表 1 四旋翼无人机模型参数
Table 1 Quadrotor UAV model parameters

符号 参数 符号 参数

m 2.000 kg K4,5,6 0.012 Ns/m
l 0.200 m Ix,y 1.250 Ns2/rad

K1,2,3 0.010 Ns/m Iz 2.500 Ns2/rad

表 2 容错控制器参数
Table 2 Fault tolerant controller parameters

符号 参数 符号 参数

δx,y,z 1 mi (i = x, y, z, 1, 2, 3) 15
σx,y,z 1 ni (i = x, y, z, 1, 2, 3) 13
δϕ,θ,ψ 15 kx,y,z 5
σϕ,θ,ψ 13 k1,2,3 60

τ 0.015 ni (i = x, y, z, 1, 2, 3) 0.10

在仿真实验中,设置系统的初始状态

[x0 y0 z0 Φ0 θ0 Ψ0]
T
= [0 0 0 0 0 0]

T.

位置期望轨迹Pr=[cos t sin t+ 2 5 + t]
T,期

望偏航角Ψd =
π

3
.

为了验证所提算法对执行器故障的容错性能,假
设四旋翼无人机在t = 12 s时,同时存在部分失效和
偏置故障(αj = 1)的情况,即位置环z轴的有效因子

ρ1=0.48,以及偏置故障f1=4和外部干扰d1 = 5;姿
态环在t = 12 s时,同样遭受转子部分失效故障,即
ρ2,3,4 = 0.36,同时存在偏置故障f2 = 0.1 sin(0.1πt),
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f3 = 2, f4 = 3 sin(0.3πt)和外部干扰d2 = 0.5, d3 =
2 sin(0.5πt), d4 = 1.5. 相同条件下,姿态环中将饱和
函数sat(s)与改进的连续函数Θ(s)进行对比,且饱和
函数sat(s)的边界层厚度∆ = 0.2;同时对比文献[7]
中神经网络滑模控制器(radial basis function sliding
mode control, RBF-SMC)、文献[15]中非奇异快速终
端滑模控制器(non-singular fast terminal sliding mode
control, NFTSMC)的容错控制和轨迹跟踪性能.

仿真结果如图3–6所示. 从图3–4中可以看出所设
计的控制器较于其他两种控制算法具有较快的收敛

速度,并实现了较高精度的轨迹跟踪效果.如图5所示,
t = 12 s时,在发生并发性故障情况下,所设计的控制
器在极短时间内能够再次跟踪目标轨迹,且轨迹曲线
光滑. 此外,通过图6姿态误差对比实验可以看出本文
所提出的算法收敛速度更快,系统的抖振现象得到了
较大的改善,这得益于控制器通过引入改进的连续函
数,补偿了故障和干扰,并缩短了无人机系统对故障
的响应时间,体现了较强的容错能力.
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图 3 容错控制实验: 位置曲线

Fig. 3 Fault tolerant control: Position

了验证所提算法的鲁棒性,将其与文献[16]中
的终端滑模控制算法 (terminal sliding mode control,
TSMC)进行比较. 所设置的参数以及故障值等与前一
个仿真实验相同.从图7可以看出,即使存在故障和扰
动的情况下,所设计算法的位置误差渐近收敛到零,
且在较短时间内收敛至平衡点. 而一般的终端滑模控
制算法的误差状态逐渐发散,从而验证了本文所设计
的容错控制算法具有较强的鲁棒性.
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Fig. 4 3D trajectory
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图 5 容错控制实验: 姿态曲线

Fig. 5 Fault tolerant control: Attitude

5 结结结论论论

本文研究了四旋翼无人机有限时间内的轨迹跟踪

问题,同时考虑了四旋翼无人机执行机构部分失效故
障、偏置故障和外部干扰对系统性能的影响.基于
RGFTSMC算法,设计了一种有限时间容错控制器,并
进行了稳定性分析.其次,采用改进的连续函数鲁棒
地补偿故障和干扰,削弱了系统抖振,保证了系统的
稳定. 仿真实验表明,所设计的控制器在保证无人机
系统全局收敛的同时,对故障和扰动具有较强的鲁棒
性,容错性能较好,并表现出优良的轨迹跟踪性能.本
文着重解决四旋翼无人机执行器两种故障并发情况
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下的容错控制问题,忽略了模型不确定性和输入饱和
等情况,后续工作将对以上问题进行深入研究.
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图 6 容错控制实验: 姿态误差曲线
Fig. 6 Fault tolerant control: Attitude errors
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