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摘要:当四旋翼直升机执行器突发故障或突受干扰时,利用直接自修复控制技术,设计一种基于直接自适应滑模
控制的四旋翼直升机姿控系统,使其在故障或干扰信息未知的情况下,仍能保持稳定并且跟踪上理想输出信号.系
统的稳定性和跟踪性能是由Lyapunov稳定性定理来确保的,这体现在参数更新律的设计过程中. 最后在3DOF hover
实验平台上验证了该方法的有效性,同时将该方法与LQR方法作比较,进一步证明了所提算法的优越性.
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Direct self-repairing control for four-rotor helicopter attitude systems

YANG Hui-liao, JIANG Bin†, ZHANG Ke
(College of Automation Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing Jiangsu 210016, China)

Abstract: We design an adaptive sliding mode tracking controller based on the direct self-repairing control for the
four-rotor helicopter attitude system when unknown abrupt actuator fault or disturbance occurs. When any actuator of this
four-rotor helicopter is abruptly damaged, this helicopter under faulty conditions can still track the desired output signal
accurately without any exact information on that fault. The synthesis of the adaptation laws is based on Lyapunov stable
principle so that the stability of the whole system and the convergence of the tracking error can be guaranteed. Finally, the
effectiveness of the proposed method is validated by simulation on 3DOF hover. This method is also proved to be better
than the LQR method through simulation.
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1 引引引言言言(Introduction)
四旋翼直升机是一种由电机驱动旋翼转动的、能

够垂直起降的飞行器. 与常规旋翼式直升机相比,其
结构更为紧凑,能够产生更大的升力,并且4只旋翼可
相互抵消反扭力矩,而不需要专门的反扭矩桨[1]. 在
执行近地面环境(如室内、城区和丛林等)的监视、侦
察等任务时,四旋翼直升机有其特有的优势,因此军
用和民用前景广阔. 与此同时,它还具有多变量、非线
性、强耦合和干扰敏感的特性,一旦发生故障,可能导
致飞行性能下降甚至发生失控,故自修复控制应运而
生.

四旋翼直升机的自修复控制,即利用其控制机构
在正常工作时的功能冗余来提高飞控系统对其突发

故障的适应性,避免灾难性事故的发生,使出现故障
的四旋翼直升机仍能安全飞行. 自修复控制可分为直
接自修复控制和间接自修复控制.相对于间接自修复
控制方法需要先辨识被控对象的参数以及需要多种

控制方案而言,直接自修复方法因无需确切的系统参
数而更加简单易行[3].

众所周知,姿态控制是整个飞行控制的基础和关
键,并且四旋翼直升机的姿态与位置存在直接耦合关
系.因此研制具有较强抗干扰和故障自修复能力的姿
态控制器势在必行.
近年来,国内外在小型四旋翼直升机飞行控制领

域也收获了一些成果,其典型实例有: 瑞士洛桑联邦
科技学院(EPFL)Bouabdallah S等人研制出了基于四
旋翼直升机OS4的多种控制方法(例如PID, LQR, ba-
ckstepping等),实现了飞行姿态控制[5];而宾夕法尼亚
大学Altug E等人,利用backstepping控制法设计出了
四旋翼直升机HMX4的控制器,并且结合视觉定位,
实现了自主悬停控制[6].

但目前专门针对四旋翼直升机故障诊断和容错控

制的研究非常少. 文献[7]针对存在复合干扰和执行器
故障的四旋翼飞行器姿态系统,提出了一种基于复合
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干扰估计和局部故障诊断和辨识(fault diagnosis and
identification, FDI)的四旋翼飞行器姿态系统Back-
stepping容错控制器. 文献[8]则考虑了执行器故障下
的四旋翼无人机姿态系统,运用基于模型的观测器实
现鲁棒故障检测,并以此设计重构控制器来补偿执行
器故障的影响.但以上两篇文献建模过程相对粗糙,
控制方法比较复杂,即必须包含故障辨识的环节,工
程应用困难.

根据以上研究现状,本文首先详细描述了四旋翼
直升机系统模型和故障模型的建立过程;接着设计出
一种基于直接自适应滑模控制的四旋翼直升机姿态

控制系统,应用该姿控系统能使四旋翼直升机应对舵
面突发故障和外界干扰,而无需进行故障辨识,使系
统具有一定的直接自修复能力. 然后利用Lyapunov函
数证明该系统在出现故障时的稳定性. 最后仿真验证
所提算法的可行性与有效性,同时将该算法与LQR方
法作比较,更好地体现其优越性.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem description)
2.1 系系系统统统模模模型型型(System model)
四旋翼直升机是通过调整旋翼的转速来改变飞行

姿态和高度,不需要自动倾斜器辅助[1]. 其结构示意
图见图1.

图 1 四旋翼直升机结构示意图

Fig. 1 Structure diagram of four-rotor helicopter

而其三姿态角的控制方式如下: 当四旋翼直升机
左右两个旋翼转速不同时,产生滚转力矩,改变滚转
角;当前后两个旋翼转速不同时,产生俯仰力矩,改变
俯仰角;当对角线上的每组旋翼转速相同,而2组旋翼
各自的转速又不同时,产生偏航力矩,改变航向角. 原
理图见图2.

图 2 四旋翼直升机姿态控制原理图

Fig. 2 Control scheme of attitude of four-rotor helicopter

假假假设设设 1[10] 1) 所有结构都是刚性的;

2) 直升机是严格对称的;

3) 直升机所受的推力和阻力均与旋翼转速的平
方呈线性关系;

4) 直升机姿态角度变化量很小(一般认为小于
5◦).

基于以上假设,根据Newton-Euler方程建立如下
形式的四旋翼直升机动力学方程:

mξ̈ = FL + FD + G, (1)

JΩ̇ = −Ω × JΩ + Γf − Γa − Γg, (2)

其中: m为系统质量, ξ = (x, y, z) ∈ R3为惯性坐标

系下重心的位置, J ∈ R3×3为机体坐标系下的转动惯

量矩阵,其形式为

J =




Jϕ 0 0
0 Jθ 0
0 0 Jψ


 , (3)

其中: Jϕ为机体绕滚转轴的转动惯量, Jθ为机体绕俯

仰轴的转动惯量, Jψ为机体绕偏航轴的转动惯量.
Ω为机体坐标系下的角速度, Ω = (p, q, r) ∈ R3, p,

q, r分别为滚转角速度、俯仰角速度、航向角速度.用
ϕ, θ, ψ分别表示滚转角、俯仰角、航向角,存在如下关
系式:

Ω =




1 0 − sin θ

0 cos ϕ cos θ sinϕ

0 − sin ϕ cos ϕ cos θ







ϕ̇

θ̇

ψ̇


 . (4)

在小角度姿态下,

Ω = (p, q, r) ≈ (ϕ̇, θ̇, ψ̇).

下面详细描述式(1)–(2)右边各项的物理意义和表
达形式.

FL为4个旋翼产生的总升力,将其分解到惯性坐
标轴上,可以表示为

FL =




cos ϕ sin θ cos ψ + sinϕ sinψ

cos ϕ sin θ sinψ − sinϕ cos ψ

cos ϕ cos θ


 ∑

F, (5)

其 中:
∑

F = Fr + Fl + Ff + Fb, Fr =Kpω
2
r , Fl =

Kpω
2
l , Ff = Kpω

2
f , Fb = Kpω

2
b分别为右旋翼、左旋

翼、前旋翼、后旋翼各自产生的升力, Kp为升力系数,
ωr, ωl, ωf , ωb分别为右旋翼、左旋翼、前旋翼、后旋

翼各自的转速.

FD为4个旋翼产生的总阻力,可以表示为

FD =



−Kfdx 0 0

0 −Kfdy 0
0 0 −Kfdz


 ξ̇, (6)

其中: −Kfdx,−Kfdy,−Kfdz分别为分解到x, y, z各

轴上的阻力系数.
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G为四旋翼直升机受到的重力,为与升力、阻力的
表达式统一,可将其表示为如下形式:

G =




0
0

−mg


 , (7)

其中g为重力加速度.

Γf为四旋翼直升机受到的升力力矩,分解到机体
坐标系各轴后,可表示为如下形式:

Γf =




l(Fr − Fl)
l(Ff − Fb)

CD(ω2
l + ω2

r − ω2
b − ω2

f )


 , (8)

其中: l是任意螺旋桨转轴到重心的距离, CD为阻力系

数.

Γa为总的气动摩擦扭矩,其表达式如下:

Γa =




Kfax 0 0
0 Kfay 0
0 0 Kfaz


 ‖Ω‖2

, (9)

其中−Kfax,−Kfay,−Kfaz为分解到x, y, z各轴上的

气动摩擦系数.

Γg为陀螺效应下的合扭矩,其表达式为

Γg = Ω × Jr[0 0 Ω̄ ]T, (10)

其中: Jr代表旋翼转子的转动惯量,且Ω̄ = ωl + ωr −
ωb − ωf .

综上所述,即可建立四旋翼直升机姿态系统的动
态模型,形式如下:



ϕ̈ =
1
Jϕ

[(Jθ − Jψ)ψ̇θ̇ −Kfaxϕ̇
2 − JrΩ̄θ̇ + lUϕ],

θ̈ =
1
Jθ

[(Jψ − Jϕ)ψ̇ϕ̇−Kfayθ̇
2 + JrΩ̄ϕ̇ + lUθ],

ψ̈ =
1
Jψ

[(Jϕ − Jθ)ϕ̇θ̇ −Kfazψ̇
2 + CDUψ],

(11)

其中引入系统的控制输入Uϕ, Uθ, Uψ,它们均可由旋
翼的转速表示:




Uϕ

Uθ

Uψ


=



−Kp 0 Kp 0

0 −Kp 0 Kp

CD −CD CD−CD







ω2
l

ω2
b

ω2
r

ω2
f


 . (12)

由于驱动旋翼旋转的电机功率有限,旋翼的转速
存在一个最大值ωmax. 根据四旋翼直升机的对称性,
假设每个旋翼转速的最大值相等,则控制输入满足如
下条件:

−Kpω
2
max 6 Uϕ 6 Kpω

2
max, (13)

−Kpω
2
max 6 Uθ 6 Kpω

2
max, (14)

−2CDω2
max 6 Uψ 6 2CDω2

max. (15)

再者,驱动旋翼的直流电机满足如下动态特性:



V = RI + L
dI

dt
+ Keω,

KmI = Jr

dω

dt
+ Krω

2 + Cs,
(16)

其中: Ke,Km分别为电气扭矩常数和机械扭矩常数,
Kr为恒负载扭矩, R, Jr分别为电动机内阻和旋翼转

动惯量, Cs为刚性摩擦.

既而可以得到旋翼的动态模型

ω̇ =
Km

RJr

V − Cs

Jr

− KeKm

RJr

ω − Kr

Jr

ω2. (17)

基于以上分析,以x = (ϕ, ϕ̇, θ, θ̇, ψ, ψ̇)T ∈ R6为

系统的状态向量, u = (Uϕ, Uθ, Uψ)T ∈ R3为系统的

控制输入向量,可以得到如下的系统仿射非线性状态
方程:

ẋ = f(x) + g(x)u, (18)

其中:

f(x) =




x2

a1x4x6 + a2x
2
2 + a3Ω̄x4

x4

a4x2x6 + a5x
2
4 + a6Ω̄x2

x6

a7x2x4 + a8x
2
6




,

g(x) =




0 0 0
b1 0 0
0 0 0
0 b2 0
0 0 0
0 0 b3




,

其中:

a1 =
Jθ − Jψ

Jϕ

, a2 = −Kfax

Jϕ

, a3 = − Jr

Jϕ

,

a4 =
Jψ − Jϕ

Jθ

, a5 = −Kfay

Jθ

, a6 =
Jr

Jθ

,

a7 =
Jϕ − Jθ

Jψ

, a8 = −Kfaz

Jψ

, b1 =
l

Jϕ

,

b2 =
l

Jθ

, b3 =
CD

Jψ

.

2.2 执执执行行行器器器故故故障障障模模模型型型(Model of actuator fault)
据研究发现,直升机执行器极易发生故障. 针对四

旋翼直升机, 4只旋翼作为最主要的执行器,其故障往
往会使旋翼转速发生突变,故障可能导致系统姿态发
生急剧变化甚至失控.对四旋翼直升机执行器突发故
障建立如下故障模型:

ẋ = f(x) + g(x)(u + d), (19)

式(18)中的a1, a2, a3, a4, a5, a6, a7, a8, b1, b2, b3等系

统参数可能会随执行器故障的突发发生变化, d代表
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执行器突发故障,其表达式为d = [d1 d2 d3 ]T.

假假假设设设 2 在式(19)中, di(i = 1, 2, 3)存在上界,
并且满足‖di‖ 6 η, η是正常数.

当d = 0时,执行器正常工作,且无突发故障. 当
ui, di同号时,可将故障视为外界的干扰信号.当ui, di

异号时,故障表现为执行器能效的损失.

文献[11]中存在如下定义和命题:

若一个有限维的仿射非线性控制系统,通常描述
为

ẋ = f(x) + g(x)u, x ∈ M, u ∈ U, (20)

其中: M是一个n维流形, U是容许控制集合.则存在
如下定义:由f(x), g(x)生成的Lie子代数C ={f(x),
g(x)}LA,称为可控性Lie代数,若对于任意x ∈ M ,有
dim(C) = n,那么系统(20)满足可控性秩条件.

定定定理理理 1[11] 如果系统(20)满足: i) M是道路联通

的; ii) C中所有的向量场都是完备的; iii)若x ∈ C,则
−x ∈ C; iv)满足可控性秩条件,那么系统是局部可
控的.

针对系统(19),有

dim(C) = dim([g, adfg]),

且上述定理中条件i) – iii)均满足,由此得到如下推论:

推推推论论论 1 对于系统(19),存在可控性矩阵

Υ = [g1 g2 g3 adfg1 adfg2 adfg3],

其中: adfgi代表Lie brackets运算,且

adfgi = ∇gif −∇fgi.

当det(Υ ) 6= 0,可以得到结论:系统(19)局部可控.

因此,发生执行器故障后的系统可以通过设计控
制器,使其具有一定的自修复能力,恢复到故障前的
性能.

3 直直直接接接自自自修修修复复复控控控制制制方方方法法法(Direct self-repairing
control method)
本文采用自适应滑模控制来实现系统的直接自修

复控制.自适应滑模控制结合了直接自适应控制与滑
模控制的优点,既能在线调整自适应控制律,又能确
保系统(特别是非线性系统)的鲁棒性. 其控制框图如
图3所示.

图 3 自适应滑模控制框图

Fig. 3 Scheme of adaptive sliding mode control

将y = [ϕ θ ψ ]T ∈ R3作为系统输出,因为

ÿ1 =a1x4x6 + a2x
2
2 + a3Ω̄x4 + b1(Uϕ + d1), (21)

ÿ2 =a4x2x6 + a5x
2
4 + a6Ω̄x2 + b2(Uθ + d2), (22)

ÿ3 =a7x2x4 + a8x
2
6 + b3(Uψ + d3). (23)

各输出向量之间没有耦合,故可将式(21)划为线性参
数化的形式

Uϕ = α1ÿ1 − β1x4x6 − β2x
2
2 − β3Ω̄x4 − d1, (24)

其中: α1 =
1
b1

, β1 =
a1

b1

, β2 =
a2

b1

, β3 =
a3

b1

.

为了得到自适应控制律,假设系统的全部状态量
均可测得(全部状态量即三姿态角和三姿态角速度,在
实际系统中比较容易获得,故该假设并不苛刻), α1,

β1, β2, β3, d均为未知常数且α1的符号已知.

首先选择如下形式的滑模面σ1:{
σ1 = ẏ1 − v1,

v1 = ϕ̇d − k1(ϕ− ϕd),
(25)

其中: ϕd为期望输出的滚转角信号, ϕ为实际输出的

滚转角信号, ϕ− ϕd故表示滚转通道跟踪误差. k1为

正实数.

为了解决滑模控制中的抖振问题,本文基于滑模
控制的Lyapunov稳定性要求,设计出了不直接包含符
号函数项的控制律,将原本直接作用于控制律的符号
函数项转移到参数更新律中,从而削弱了符号函数对
系统的影响,因此能够有效地抑制系统的抖振.

定义如下形式的李雅普诺夫函数V1(σ1):

V1(σ1) =
1
2
σ2

1, (26)

则

V̇1(σ1) = σ1σ̇1 = σ1(ÿ1 − v̇1) =

σ1[
1
α1

(β1x4x6 + β2x
2
2 + β3Ω̄x4 +

Uϕ + d1)− v̇1]. (27)

若要使V̇1(σ1) 6 0,即系统在李雅普诺夫意义下渐近
稳定,则控制律选取为如下形式:

Uϕ = α̂1[ϕ̈d − k1(ϕ̇− ϕ̇d)− kσ1]− β̂1x4x6 −
β̂2x

2
2 − β̂3Ω̄x4 − d̂1, (28)

其中: α̂1, β̂1, β̂2, β̂3, d̂1为α1, β1, β2, β3, d1的估计值,
k为正实数.

将式(24)与式(28)相减,并结合式(25),可以得到
系统的闭环动态方程

α1σ̇1 + kσ1 = β̃1x4x6 + β̃2x
2
2 + β̃3Ω̄x4 + d̃1 −

α̃1[ϕ̈d − k1(ϕ̇− ϕ̇d)], (29)

其中α̃1, β̃1, β̃2, β̃3, d̃1为各参数对应的估计误差,则有

α̃1 = α1 − α̂1, (30)
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β̃i = βi − β̂i, i = 1, 2, 3, (31)

d̃1 = d1 − d̂1. (32)

从式(29)可以看出,当各参数的估计误差收敛到
0时,则跟踪误差动态也渐近趋于0,即

α1σ̇1 + kσ1 = 0. (33)

接着,利用李雅普诺夫稳定性定理设计各参数的
更新律,使参数估计值能在线更新. 故定义另一李雅
普诺夫函数V2(σ1, α̃1, β̃i, d̃1):

V2(σ1, α̃1, β̃i, d̃1) =
1
2
|α1|σ2

1 +
1

2γ1

(α̃2
1 +

3∑
i=1

β̃2
i + d̃2

1). (34)

又因为

V̇2(σ1, α̃1, β̃i, d̃1) =

σ1

|α1|
α1

{β̃1x4x6 + β̃2x
2
2 + β̃3Ω̄x4 +

d̃1 − α̃1[ϕ̈d − k1(ϕ̇− ϕ̇d)− kσ1} −
1
γ1

[α̃1
˙̂α1 +

3∑
i=1

β̃i
˙̂
βi + d̃1

˙̂
d1], (35)

要使V̇2 6 0,则选择如下的参数更新律:

˙̂α1 = −γ1sgn α1 · σ1[ϕ̈d − k1(ϕ̇− ϕ̇d)], (36)
˙̂
β1 = γ1sgn α1 · σ1x4x6, (37)
˙̂
β2 = γ1sgn α1 · σ1x

2
2, (38)

˙̂
β3 = γ1sgn α1 · σ1Ω̄x4, (39)
˙̂
d1 = γ1sgn α1 · σ1. (40)

此时, V̇2 = −|k|σ2
1 ,从而确保了自适应控制系统的全

局跟踪收敛性.

同理,选择滑模面σ2 = ẏ2 − [θ̇d − k2(θ− θd)], k2

为一个正实数. 可以得到

Uθ = α̂2[θ̈d − k2(θ̇ − θ̇d)− k′σ2]−
β̂4x2x6 − β̂5x

2
4 − β̂6Ω̄x2 − d̂2, (41)

其中: α2 =
1
b2

, β4 =
a4

b2

, β5 =
a5

b2

, β6 =
a6

b2

, α̂2, β̂4,

β̂5, β̂6, d̂2为α2, β4, β5, β6, d2的估计值, k′为正实数.

其对应的参数更新律为

˙̂α2 = −γ2sgn α2 · σ2[θ̈d − k2(θ̇ − θ̇d)], (42)
˙̂
β4 = γ2sgn α2 · σ2x2x6, (43)
˙̂
β5 = γ2sgn α2 · σ2x

2
4, (44)

˙̂
β6 = γ2sgn α2 · σ2Ω̄x2, (45)
˙̂
d2 = γ2sgn α2 · σ2, (46)

其中γ2为更新律增益.还可以得到

Uφ = α̂3[φ̈d − k3(φ̇− φ̇d)− k′′σ3]−
β̂7x2x4 − β̂8x

2
6 − d̂3, (47)

其中: α3 =
1
b3

, β7 =
a7

b3

, β8 =
a8

b3

, α̂3, β̂7, β̂8, d̂3为α3,

β7, β8, d3的估计值, k′′为正实数.

选择滑模面σ3 = ẏ3 − [φ̇d − k3(φ− φd)], k3为正

实数.

其对应的更新律为

˙̂α3 = −γ3sgn α3 · σ3[ψ̈d − k3(ψ̇ − ψ̇d)], (48)
˙̂
β7 = γ3sgn α3 · σ3x2x4, (49)
˙̂
β8 = γ3sgn α3 · σ3x

2
6, (50)

˙̂
d3 = γ3sgn α3 · σ3, (51)

其中γ3为更新律增益.

定定定理理理 2 若系统形式如式(19)且控制输入有界,
则在控制律(28)(41)(47)的作用下,可以保证突发执行
器故障的系统稳定,且满足 lim

t→∞
e(t) = 0,即系统输出

仍可精确地跟踪理想输出信号,恢复到原来的性能.

以上定理的证明包含在前述控制律及参数更新律

的设计过程中,这里就不再赘述了.

4 仿仿仿真真真验验验证证证(Simulation verification)
本文以Quanser公司3DOF Hover实验平台(如图4)

为研究对象模拟四旋翼直升机姿态控制系统运行情

况. 该实验平台主要由电机、旋翼、直升机本体、电源
模块、编码器(传感器)等部件组成. 在已有的软件平
台和MATLAB REAL-TIME的环境下设计了直接自
适应滑模控制算法. 利用Quanser配套软件,可以直接
将MATLAB Simulink框图编译为C代码,并通过并口,
从平台配套的PCI插卡下载到实时仿真系统中[2],进
行仿真实验,以验证本文所提算法的可行性.

图 4 3DOF Hover实验平台

Fig. 4 3DOF Hover experiment platform

根据Quanser Hover使用手册,得到如下系统参数:

Kfax = 0.0080, Kfay = 0.0080, Kfaz = 0.0091,

Jϕ = 0.0552, Jθ = 0.0552, Jψ = 0.11.

为了进一步证明所提算法的优越性,本文还将所
设计的直接自适应滑模控制算法与LQR算法在无故
障、干扰、执行器突发故障这3种情况下的系统动态性
能进行比较.

LQR的设计方法如下: 首先将所建立的四旋翼直
升机仿射非线性模型线性化;然后选取适当的权值矩
阵Q, R, 此处Q = diag{125, 250, 250, 0, 10, 10}, R
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= 0.01 ·diag{1, 1, 1};接着利用MATLAB中LQR命
令计算得到控制增益K值:

K =




0 0 158.1139
0 158.1139 0

122.4745 0 0

0 0 41.7939
0 41.7939 0

86.6881 0 0


 ,

故LQR控制器则为u = K(x−xd),其中xd = [ϕd 0
θd 0 φd 0]T.

首先将航向角、俯仰角和滚转角设置到期望角度,
分别为0◦、幅值为2◦的方波、幅值同样为2◦的方波.
设定仿真时间30 s,仿真步长0.001 s. 其他参数设定:

k1 = k2 = k3 = 4, k′ = k′′ = k′′′ = 5,

γ1 = γ2 = γ3 = 2.

1) 无故障情况下,在直接自适应滑模控制器和
LQR控制器作用下,系统的输出响应曲线如图5所示.

(a) 航向角

(b) 俯仰角

图 5 无故障时的输出响应曲线

Fig. 5 The output response curve when no fault occurs

由图5可以看出,无故障时,系统在LQR控制器与
直接自适应滑模控制器的作用下均能较好地跟踪理

想输出信号,具有良好的动态性能.针对偏航通道而
言,直接自适应滑模控制器能使系统完全跟踪上期望
信号,几乎没有跟踪误差,而系统在LQR控制器作用
下则稍有跟踪误差. 故所设计的直接自适应滑模控制
器在无故障情况下比LQR控制器性能更好.

2) 在俯仰通道中加入白噪声信号,在直接自适应
滑模控制器和LQR控制器作用下,系统的输出响应曲
线如图6所示.

(a) 航向角

(b) 俯仰角

图 6 俯仰通道加白噪声时的输出响应曲线
Fig. 6 The output response curve when white noise is

added in pitch channel

由图6可知,向俯仰通道中加入白噪声信号后,系
统在直接自适应滑模控制器作用下,各个通道均能跟
踪上期望信号,保持一定的动态性能.但在LQR控制
器的作用下,系统的偏航通道将会小幅不规律的振荡,
显然这并不是我们希望的. 故所设计的直接自适应滑
模控制器的优越性又得以体现.

3) 第10 s后,在俯仰通道中加入恒值故障信号,幅
值为1(比如实际中旋翼舵机电压的漂移),在直接自适
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应滑模控制器和LQR控制器作用下,系统的输出响应
曲线如图7.

(a) 航向角

(b) 俯仰角

图 7 俯仰通道执行器恒值故障时的输出响应曲线
Fig. 7 The output response curve when a constant actuator

fault is happened in pitch channel

根据图7所示,当俯仰通道的执行器突发恒值故障
时,系统在直接自适应滑模控制器作用下,俯仰通道
通过极短时间的调节又能完全跟踪上期望信号了,恢
复到原来的性能,而偏航通道和滚转通道几乎未受影
响.但在LQR控制器的作用下,系统的偏航通道和俯
仰通道出现了非常明显的跟踪误差,使得跟踪性能下
降. 这一对比又再一次表明了直接自适应滑模控制器
的良好性能.

4) 第10 s后,在俯仰通道中加入恒值故障信号,幅
值为− 0.5,相当于执行器能效降低,在直接自适应滑
模控制器和LQR控制器作用下,系统的输出响应曲线
如图8所示. 由图8可知,当俯仰通道执行器能效损失
时,与情况3)类似,系统在直接自适应滑模控制器作
用下,通过极短的调节时间又可以很好地跟踪上期望
信号,具有一定的自修复能力. 而在LQR控制器的作
用下,系统的偏航通道和俯仰通道也均出现了跟踪误
差,动态性能下降. 因此可以得到与前面相同的结论.

(a) 航向角

(b) 俯仰角

图 8 俯仰通道执行器能效损失时的输出响应曲线
Fig. 8 The output response curve when the energy efficiency

of actuator in pitch channel is lost

为了说明当其他通道受干扰或执行器突发故障时,
直接自适应滑模控制器同样起作用,且比LQR性
能好,本文又设定了以下情况(由于篇幅限制,同时其
他通道与之前讨论的俯仰通道情况类似,这里仅举一
例):

5) 第10 s后,在滚转通道中加入恒值故障信号,幅
值为− 1,相当于执行器能效降低,在直接自适应滑模
控制器和LQR控制器作用下,系统的输出响应曲线如
图9所示.

(a) 航向角
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(b) 俯仰角

图 9 滚转通道执行器能效损失时的输出响应曲线
Fig. 9 The output response curve when the energy efficiency

of actuator in roll channel is lost

注注注 1 以上仿真过程中,故障信号均是在软件中直接

注入的,即在相应的姿态角通道中加入阶跃信号来模拟实际

的物理故障,其中故障的大小由阶跃信号的幅值来表示.

综上所述,当系统受到干扰或执行器突发故障时,
在直接自适应滑模控制器作用下,通过极短的调节时
间又能很好地跟踪上期望信号,且其性能明显优于
LQR控制器. 此时,系统具有一定的自修复能力.

5 结结结论论论(Conclusions)
本文主要建立了四旋翼直升机的仿射非线性模型,

考虑执行器突发故障,设计了一种基于自适应滑模控
制的直接自修复跟踪控制器,并通过仿真验证了该方
法的有效性,使系统在故障情况下,能保证其较快恢
复到正常性能.本方法简单有效,可推广至工程应用.
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