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面向执行机构故障的四旋翼无人机主动容错
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摘　 要：四旋翼无人机在执行高负荷、长航时任务时，桨叶的疲劳断裂易导致无人机失控甚至坠毁。
针对这一问题，提出了一种基于积分滑模控制的四旋翼无人机主动容错飞行控制方法。 首先通过运

动学和动力学分析建立了执行机构故障时无人机的非线性模型，再构造观测器对执行机构故障进行

实时观测，并据此设计积分滑模控制律对无人机的位置和姿态控制回路进行补偿。 数字仿真和飞行

实验结果均表明所给出的方法具有较强的容错能力，在单只桨叶部分断裂的情况下，该方法可有效地

实现无人机的位置和姿态稳定并具有良好的动、静态特性。
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　 　 当前，中小型电驱动多旋翼无人机已经成为消

费电子、农药喷洒、交通监控、环保执法、电力巡检、
军事侦查等领域重要的研究热点并且已得到广泛应

用。 随着这类无人机使用频度和使用强度的增加，
由电机和旋翼构成的执行机构的故障率也在不断上

升，由此导致无人机的飞行性能严重恶化甚至造成

坠机等严重事故。 因此，如何在执行机构故障的情

况下保证无人机的飞行安全性就具有十分重要的现

实意义。 为解决这一问题，通常可采用故障诊断和

控制律重构、补偿来提高无人机位置及姿态控制的

容错性和可靠性。 如文献［１⁃２］设计了一种线性二

次调节器和模型预测控制器进行姿态容错控制，仿
真表明在执行机构发生故障时其具有良好的容错能

力；文献［３］采用线性二次型调节器对姿态和位置

进行容错控制，获得了较好的效果，但只适用于系统

在平衡点处的情况；文献［４］针对执行机构和传感

器故障，提出了一种模糊滑模容错控制律方法，仿真

表明该方法具有良好的跟踪性能；此外，硬件冗

余［５⁃６］、反步法［７⁃８］等也可以实现旋翼无人机的容错

控制。 但上述研究多数均基于线性模型且只限于数

字仿真验证，而缺乏实际的飞行实验验证。 基于此，

本文以某小型四旋翼无人机为对象，重点开展其执

行机构故障状态（主要是指旋翼桨叶断裂）下的主

动容错控制律设计、实现及其数字仿真和飞行验证

等研究工作。

１　 执行机构故障状态下四旋翼无人机

的非线性建模

四旋翼无人机执行机构发生故障（如某个轴上

的桨叶断裂或电机失效）时，对应旋翼上的升力会

急剧下降。 由四旋翼无人机的飞行原理可知，在这

种情况下，无人机失效旋翼上的升力会严重失衡，导
致无人机的三轴姿态瞬间发生急剧变化，飞行特性

以及数学模型会发生较大变化，从而给飞行安全带

来极大影响。 为了准确分析这种变化对无人机姿态

和位置控制的影响以及设计容错控制律的需要，下
面根据牛顿运动定律和欧拉运动方程分别建立无人

机无故障正常飞行和执行机构故障时的非线性

模型。
为了分析方便，建模时做如下假设：①四旋翼无
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人机的质心在机架的几何中心处，电机的升力面和

重心位于同一个平面上，电机无安装误差角；②四旋

翼无人机为刚体；③忽略空气阻力影响；④忽略螺旋

桨的陀螺效应；⑤无人机在低速、小角度下飞行。
根据上述假设以及无人机的运动学和动力学分

析，可以得到无故障正常飞行时的四旋翼无人机非

线性数学模型为［９］：
ｘ̈ ＝ ｕｚ（ｃｏｓφｓｉｎθｃｏｓψ ＋ ｓｉｎφｓｉｎψ）
ｙ̈ ＝ ｕｚ（ｃｏｓφｓｉｎθｓｉｎψ － ｓｉｎφｃｏｓψ）
ｚ̈ ＝ ｕｚ（ｃｏｓφｃｏｓθ） － ｇ

φ̈ ＝ θ̇ψ̇（Ｊｙ － Ｊｚ） ／ Ｊｘ ＋ ｕφ ｌ ＋ θ̇ΩＪｒ ／ Ｊｘ

θ̈ ＝ φ̇ψ̇（Ｊｚ － Ｊｘ） ／ Ｊｙ ＋ ｕθ ｌ － φ̇ΩＪｒ ／ Ｊｙ

ψ̈ ＝ θ̇φ̇（Ｊｘ － Ｊｙ） ／ Ｊｚ ＋ ｃｕψ

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（１）

式中， ｘ，ｙ，ｚ分别为无人机在地面坐标系下的 ３个位

置分量；θ，φ，ψ 分别为无人机的俯仰角、滚转角和偏

航角；Ｊｘ，Ｊｙ，Ｊｚ 分别为无人机绕机体各个轴的转动

惯量；Ｊｒ 为旋翼单个桨叶的转动惯量；ｇ 为重力加速

度；ｃ为旋翼驱动电机的反扭矩系数 ｄ与电机转速对

应的升力系数 ｂ的比值；Ω为电机引起的扰动；ｌ为电

机中心到飞机质心的距离；ｕｚ，ｕφ，ｕθ，ｕψ 分别为高

度、滚转、俯仰、偏航四个控制通道的输入，且 ｕｚ ＝
（Ｆ１ ＋ Ｆ２ ＋ Ｆ３ ＋ Ｆ４） ／ ｍ，ｕφ ＝ （Ｆ４ － Ｆ２） ／ Ｊｘ，ｕθ ＝ （Ｆ３

－ Ｆ１） ／ Ｊｙ，ｕψ ＝ （Ｆ１ － Ｆ２ ＋ Ｆ３ － Ｆ４） ／ Ｊｚ，Ｆ１，Ｆ２，Ｆ３，Ｆ４

分别为 ４ 个电机驱动螺旋桨产生的升力，ｍ 为无人

机的质量。
当无人机执行机构发生故障时，可将由此引起

的执行机构失效近似为一个常数，并将其间接转换

为高度、俯仰、滚转和偏航 ４ 个通道控制输入的损

失。 结合式（１），此时的状态方程可改写为

ｘ̇（ ｔ） ＝ Ａｘ（ ｔ） ＋ Ｂ（１ － ｋｉ）ｕｉ ＝
　 　 Ａｘ（ ｔ） ＋ Ｂｕｉ － ｆｄｉ （２）

式中， ｉ ＝ ｚ，φ，θ，ψ；ｘ（ ｔ） 为状态向量；Ａ，Ｂ分别为系

统矩阵和输入矩阵；ｋｉ 为故障旋翼执行效率损失折

合到控制输入通道的损失系数，且 ０ ≤ ｋｉ ≤ １（当 ｋｉ

＝ ０时，表明无效率损失；当 ｋｉ ＝ １时，表明全部损失；
当 ０ ＜ ｋｉ ＜ １ 时表明有部分损失）；ｆｄｉ ＝ Ｂｋｉｕｉ ＝
Ｂｕｆｉ（ ｉ ＝ ｚ，φ，θ，ψ），ｕｆｉ 表示执行机构桨叶半径损失

间接引起的通道控制输入损失项，值越大表明执行

机构桨叶半径损失越严重。
结合（１）式和（２）式，可得到执行机构故障时无

人机的非线性方程为

ｘ̈ ＝ ｕｚ（ｃｏｓφｓｉｎθｃｏｓψ ＋ ｓｉｎφｓｉｎψ）
ｙ̈ ＝ ｕｚ（ｃｏｓφｓｉｎθｓｉｎψ － ｓｉｎφｃｏｓψ）
ｚ̈ ＝ ｕｚ（ｃｏｓφｃｏｓθ） － ｇ － ｆｄｚ
φ̈ ＝ θ̇ψ̇（Ｊｙ － Ｊｚ） ／ Ｊｘ ＋ ｕφ ｌ ＋ θ̇ΩＪｒ ／ Ｊｘ － ｆｄφ
θ̈ ＝ φ̇ψ̇（Ｊｚ － Ｊｘ） ／ Ｊｙ ＋ ｕθ ｌ － φ̇ΩＪｒ ／ Ｊｙ － ｆｄθ
ψ̈ ＝ θ̇φ̇（Ｊｘ － Ｊｙ） ／ Ｊｚ ＋ ｃｕψ － ｆｄψ

ì

î

í
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（３）

２　 基于积分滑模控制的四旋翼无人机
主动容错飞行控制

由（１）式和（３）式可以看出，当执行机构发生故

障时，无人机模型会发生较大变化，基于（１）式设计

的控制律很难适应（３）式所示的故障系统。 由于系

统固有的非线性、故障类型和故障发生的不确定性

以及故障程度等因素的影响，此时的四旋翼无人机

控制律尤其是容错控制律的设计存在诸多困难，如
故障观测、主被动容错控制结构的确定、容错控制算

法的设计等。 针对上述难点，本节采用一种容错能

力较强的主动容错控制方法，其结构如图 １ 所示。
其中，故障观测器用于对无人机执行机构故障的实

时观测，控制器用于故障发生时飞行控制律的补偿

和重构。 不难看出，故障观测器和控制器的补偿和

重构是设计的关键。

图 １　 带故障观测器的主动容错飞行控制结构

２．１　 故障观测器设计

由（３）式可知，执行机构故障的观测实际上是

要实现对（３）式中 ｆｄｚ，ｆｄφ，ｆｄθ，ｆｄψ 项的估计。 这里取

ｆｄｚ，ｆｄφ，ｆｄθ，ｆｄψ 的估计值如下式所示：

ｆ^ｄｚ ＝ ｋｚ１（ ν^ｚ － ｚ̇ｆ）

ν^ｚ ＝ ｕｚ（ｃｏｓφｃｏｓθ） － ｇ － ｆ^ｄｚ － ｋｚ２（ ν^ｚ － ｚ̇ｆ）
{
ｆ^ｄφ ＝ ｋφ１（ ｐ^ － ｐ）

ｐ^ ＝
Ｊｙ － Ｊｚ

Ｊｘ
ｑｒ ＋ ｕφ ｌ ＋

ＪｒｑΩ
Ｊｘ

－ ｆ^ｄφ － ｋφ２（ ｐ^ － ｐ）

ì

î

í

ïï

ïï

·９４７·
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ｆ^ｄθ ＝ ｋθ１（ ｑ^ － ｑ）

ｑ^ ＝
Ｊｚ － Ｊｘ

Ｊｙ
ｐｒ ＋ ｕθ ｌ －

ＪｒｐΩ
Ｊｙ

－ ｆ^ｄθ － ｋθ２（ ｑ^ － ｑ）

ì

î

í

ïï

ïï

ｆ^ｄψ ＝ ｋψ１（ ｒ^ － ｒ）

ｒ^ ＝
Ｊｘ － Ｊｙ

Ｊｚ
ｐｑ ＋ ｃｕψ － ｆ^ｄψ － ｋψ２（ ｒ^ － ｒ）

ì

î

í

ïï

ïï

（４）

式中， ｆ^ｄｚ，ｆ^ｄφ，ｆ^ｄθ，ｆ^ｄψ 分别是 ｆｄｚ，ｆｄφ，ｆｄθ，ｆｄψ 的估计，ν^ｚ，
ｐ^，ｑ^，ｒ^分别是 ｚ̇ｆ，ｐ，ｑ，ｒ的估计，ｐ，ｑ，ｒ分别为滚转角速

率、倾斜角速率和偏航角速率。 ｋｚ１，ｋｚ２，ｋφ１，ｋφ２，ｋθ１，
ｋθ２，ｋψ１，ｋψ２ 均为大于 ０ 的常数。

不难证明，高度、滚转、俯仰和偏航通道的故障

观测器是 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 意义下稳定的，说明该故障观测

器可以实现对故障的有效观测。
２．２　 控制律重构和补偿

上一节中观测到故障后，即可设计控制器对控

制律进行重构和补偿。 由于滑模控制具有非线性、
鲁棒性和良好的控制效果等优点，这里采用积分滑

模控制理论对无人机高度、滚转、俯仰和偏航的控制

律进行重构或补偿。 其中位置和姿态控制回路的积

分滑模切换函数均取如下形式

ｓｉ ＝ λ ｉｅｉ ＋ ｅ̇ｉ ＋ ｋｉ∫ｅｉ 　 （ ｉ ＝ ｚ，φ，θ，ψ） （５）

式中， ｅｉ 与 ｅ̇ｉ 分别为跟踪误差及跟踪误差的变化率；
系数λ ｉ，ｋｉ 取正数；积分项用于减小跟踪稳态误差。

将（５） 式代入（３） 式，微分后可得

ｓ̇ｚ ＝ λｚ（ ｚ̇ｄ － ｚ̇） ＋
　 （ ｚ̈ｄ － （ｕｚ（ｃｏｓφｃｏｓθ） － ｇ － ｆｄｚ）） ＋ ｋｚ（ ｚｄ － ｚ）

ｓ̇φ ＝ φ̈ｄ －
Ｊｙ － Ｊｚ

Ｊｘ
ｑｒ ＋ ｕφ ｌ ＋

ＪｒｑΩ
Ｊｘ

－ ｆｄφ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 λφ（ φ̇ｄ － φ̇） ＋ ｋφ（φｄ － φ）

ｓ̇θ ＝ θ̈ｄ －
Ｊｚ － Ｊｘ

Ｊｙ
ｐｒ ＋ ｕθ ｌ －

ＪｒｐΩ
Ｊｙ

－ ｆｄθ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 λθ（ θ̇ｄ － θ̇） ＋ ｋθ（θｄ － θ）

ｓ̇ψ ＝ ψ̈ｄ －
Ｊｘ － Ｊｙ

Ｊｚ
ｐｑ ＋ ｃｕψ － ｆｄψ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 λψ（ ψ̇ｄ － ψ̇） ＋ ｋψ（ψｄ － ψ）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（６）
　 　 取高度趋近律为 ｓ̇ ＝ ｋｐｚｓａｔ（ ｓｚ），（ｋｐｚ ＞ ０），取滚

转、俯仰和偏航趋近律均为 ｓ̇ ＝ ｋｌｓｇｎ（ ｓｌ）（ ｌ ＝ φ，θ，
ψ，ｋｌ ＞ ０），其中 ｓａｔ（ｓ） 和 ｓｇｎ（ｓ） 分别为饱和函数

和符号函数。 不难看出，２ 种趋近律均满足 ｓｓ̇ ≤ ０，
所以是渐进稳定的。

将趋近律代入（６） 式并整理，可得到执行机构

故障下的积分滑模控制器为

ｕｚ ＝
１

ｃｏｓθｃｏｓφ
［ ｚ̈ｄ ＋ ｇ ＋ λｚ（ ｚ̇ｄ － ｚ̇） ＋

　 ｋｚｅｚ ＋ ｆ^ｄｚ ＋ ｋｐｚｓａｔ（ ｓｚ）］

ｕφ ＝ １
ｌ
（ φ̈ｄ － （

Ｊｙ － Ｊｚ

Ｊｘ
ｑｒ ＋

ＪｒｑΩ
Ｊｘ

） ＋ λφ（ φ̇ｄ － φ̇） ＋

　 ｋφ（φｄ － φ） ＋ ｆ^ｄφ ＋ ｋｐφｓｇｎ（ ｓφ））

ｕθ ＝
１
ｌ
（ θ̈ｄ － （

Ｊｚ － Ｊｘ

Ｊｙ
ｐｒ －

ＪｒｐΩ
Ｊｙ

） ＋ λθ（ θ̇ｄ － θ̇） ＋

　 ｋθ（θｄ － θ） ＋ ｆ^ｄθ ＋ ｋｐθｓｇｎ（ ｓθ））

ｕψ ＝ １
ｃ
（ ψ̈ｄ － （

Ｊｘ － Ｊｙ

Ｊｚ
ｐｑ） ＋ λψ（ ψ̇ｄ － ψ̇） ＋

　 ｋψ（ψｄ － ψ） ＋ ｆ^ｄψ ＋ ｋｐψｓｇｎ（ ｓψ））

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ïï

（７）
　 　 由于 ｘ，ｙ 位置受高度输入量 ｕｚ 控制，所以此处

无需进行补偿，其趋近律如（５） 式所示，则 ｘ，ｙ 位置

的滑模控制器分别为

ｕｘ ＝
１
ｕｚ

［ ｘ̈ｄ ＋ λｘ（ ｘ̇ｄ － ｘ̇） ＋ ｋｘｅｘ ＋ ｋｐｘｓａｔ（ ｓｘ）］

ｕｙ ＝
１
ｕｚ

［ ｙ̈ｄ ＋ λｙ（ ｙ̇ｄ － ｙ̇） ＋ ｋｙｅｙ ＋ ｋｐｙｓａｔ（ ｓｙ）］

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（８）
式中， λ ｘ，λ ｙ，ｋｐｘ，ｋｐｙ，ｋｘ，ｋｙ 均为大于 ０ 的常数；ｘｄ，ｙｄ

为 ｘ，ｙ 位置的指令输入。
由 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性理论可以证明：①（７）式、

（８）式的控制器是稳定的；②由（４）式观测器、（７）
式和（８）式控制器组成的闭环系统也是稳定的。

３　 仿真分析与实验验证

针对上节设计的无人机主动容错控制律，本节

将通过数字仿真和实际飞行试验来验证其有效性。
３．１　 数字仿真

首先根据第 １ 节的方法建立某四旋翼无人机的

非线性模型，然后对所设计的主动容错控制律进行

数字仿真。 仿真中无人机位置和姿态主动容错控制

律设计参数如表 １ 所示。
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表 １　 主动容错控制律和观测器设计参数

类别 ｘ 通道 ｙ 通道 ｚ 通道 φ 通道 θ 通道 ψ 通道

容错

控制

参数

λｘ ＝ １．２ λｙ ＝ １．２ λｚ ＝ ２．５ λφ ＝ ６．５ λθ ＝ ６．５ λψ ＝ ６．５

ｋｘ ＝ １ ｋｙ ＝ １ ｋｚ ＝ １０ ｋφ ＝ １０ ｋθ ＝ １０ ｋψ ＝ １０

ｋｐｘ ＝ ０．０１ ｋｐｙ ＝ ０．０１ ｋｐｚ ＝ ０．０１ ｋｐφ ＝ １０ ｋｐθ ＝ １０ ｋｐψ ＝ ２

σｘ ＝ ０．０１ σｙ ＝ ０．０１ σｚ ＝ ０．００１ σφ ＝ ０．０１ σθ ＝ ０．０１ σψ ＝ ０．０１

观测器

参数

ｋｚ１ ＝ １００ ｋφ１ ＝ ３０ ｋθ１ ＝ ２０ ｋψ１ ＝ ２０

ｋｚ２ ＝ １５０ ｋφ２ ＝ ５０ ｋθ２ ＝ ５０ ｋψ２ ＝ ５０

　 　 仿真时假设无人机的飞行轨迹为：从初始航点

Ａ（空间位置为 ０ ｍ，０ ｍ，１ ｍ）平飞 １４ ｓ 到达航点 Ｂ
（空间位置为 ２ ｍ，２ ｍ，１ ｍ），然后在第 １５ ｓ 时开始

进行爬升，到第 ２４ ｓ 时爬升到航点 Ｃ（空间位置为 ２
ｍ，１ ｍ，２ ｍ）后悬停，此阶段为正常无故障飞行仿真

阶段。 从第 ２５ ｓ 到第 ５０ ｓ，假设第 ４ 只桨叶因意外

情况导致可用半径减小（即出现执行机构故障），从
而带来控制效率损失，需要控制律重构和补偿保持

无人机稳定飞行，此阶段为执行机构故障情况下的

飞行仿真阶段。
图 ２ 和图 ３ 分别为桨叶半径损失 ２０％和损失

３０％情况下，本文主动容错控制方法得到的四旋翼

无人机的位置响应和姿态响应。

图 ２　 桨叶半径损失 ２０％时无人机的位置和姿态响应

由图 ２ 和图 ３ 可以看出，０ ～ ２５ ｓ 无故障飞行阶

段，本文设计的主动容错控制律使无人机的姿态和

位置响应稳定且具有很好的动、静态特性。 尤为重

要的是，当桨叶半径在第 ２５ ｓ 损失 ２０％和 ３０％时，
本文设计的主动容错律仍然能够保证无人机的姿态

和位置响应稳定，并保持较好的动、静态特性。

图 ３　 桨叶半径损失 ３０％时无人机的位置和姿态响应

综上所述，数字仿真结果表明，本文基于滑模控

制设计的主动容错飞行控制律具有较强的容错性、
鲁棒性以及较好的动、静态特性，可有效保障执行机

构故障时无人机的飞行安全和飞行品质。
３．２　 实际飞行验证

在数字仿真的基础上，本节以某小型四旋翼无

人机的实际飞行实验进一步验证本文主动容错控制

方法的有效性。
飞行实验时，首先将文中主动容错控制算法注

入 ＡＲＭ 飞行控制器并初始化；然后手遥操作无人

机正常自主飞行（执行机构无故障）并通过地面站

采集飞行数据。 这一阶段结束后，在地面上剪掉第

４ 只桨叶半径的 ２０％，使其部分失效以模拟执行机

构故障，再次手遥操作无人机在故障情况下自主容

错飞行并通过地面站采集数据。 通过上述正常飞行

和故障飞行这 ２ 个阶段的飞行数据的分析对比即可

验证本文算法有效性。
图 ４ 为无人机第 ４ 只桨叶实际损失 ２０％半径时

的姿态角飞行实验数据。 可以看出，当执行机构故

·１５７·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３６ 卷

图 ４　 第 ４ 只桨叶损失 ２０％半径下的无人机实际飞行数据

障时，无人机俯仰角、滚转角、偏航角能够快速跟踪

指令输入，尽管出现了一定幅度的震荡（俯仰角、滚
转角振幅均为±１．５°，偏航角振幅为±３°），但都是稳

定的，从而保障了无人机执行机构故障状态下的飞

行安全，具有较强的容错能力。

４　 结　 论

本文根据运动学和动力学原理建立了执行机构

故障状态下的四旋翼无人机非线性数学模型，应用

积分滑模理论进行了主动容错飞行控制律的设计，
通过观测由执行机构故障造成的控制输入损失量，
进而对控制输入进行补偿，使系统具有更好的容错

能力。 无论是通过数字仿真验证，还是实际四旋翼

无人机多种执行机构故障状态下的飞行试验，两者

结果均表明带故障观测器的主动容错控制具有较强

的容错性。
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