
２０１８ 年 １０ 月

第 ３６ 卷第 ５ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｏｃｔ．

Ｖｏｌ．３６
２０１８
Ｎｏ．５

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０１８３６５０９７８

收稿日期：２０１７⁃０９⁃０９ 基金项目：航空科学基金（２０１４１３９６０１２）资助

作者简介：李炳乾（１９９５—），空军工程大学硕士研究生，主要从事飞行控制与仿真、容错控制研究。

基于滑模观测器的无人推力矢量飞机反步容错控制

李炳乾１， 董文瀚２， 马小山１

（１．空军工程大学 研究生院， 陕西 西安　 ７１００３８； ２．空军工程大学 航空工程学院， 陕西 西安　 ７１００３８）

摘　 要：针对无人推力矢量飞机，设计了基于滑模观测器的反步容错控制。 首先提出执行器故障模

型，并将本体方程分为快、慢回路，建立包含不确定性、舵面故障和执行器故障的无人推力矢量飞机故

障模型，然后设计包含高阶滑模观测器及不连续投影自适应律的级联观测器实现补偿不确定性和舵

面故障的状态估计，并通过滑模观测器实现故障辨识和故障参数估计，最后结合状态估计及故障参数

实现包容不确定性，舵面故障和执行器故障的全局反步容错控制。 大迎角机动仿真表明所提方法能

够有效实现无人推力矢量飞机的全局容错控制。
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　 　 随着空战武器的迅速发展以及空战任务的复杂

变化，无人作战飞机将发挥越来越重要的作用。 其

中，制空型无人机是未来无人作战飞机的发展重点，
是未来空战的战略制高点之一，强调高可靠性和机

动性［１］。 而推力矢量技术［２］ 可以显著提高作战飞

机的机动能力，将推力矢量技术与无人作战飞机结

合是未来无人作战飞机发展的重要方向，能够大大

提高生存能力和作战能力［３⁃４］。 Ｆ ／ Ａ⁃ＸＸ 是美国波

音公司提出的具有超机动能力的六代战机，是一种

能够独立作战的无人推力矢量飞机［１］。 另外，飞机

作超机动时，其气动力的强非线性和强耦合性［５］，
增加了舵面及执行器发生故障的概率，所以研究无

人推力矢量飞机在超机动背景下的全局容错控制具

有重要意义。
由于滑模观测器对动态系统的模型误差和外界

扰动具有较强的鲁棒性，能有效抵御不确定因素的

不利影响，保证系统的稳定性，因此在容错控制领域

具有良好的应用前景。 文献［６］首先通过坐标变换

将系统状态分为是否包含执行器故障两部分，然后

在滑模观测器中引入 鲁棒控制补偿未建模动态，实
现对执行器故障的估计。 同时对系统传感器故障采

用相同的方法估计，二者并列进行。 此方法故障估

计效果较好，但是计算较为复杂且限制条件较为严

格；文献［７］将不可观测系统重构为一个低阶系统，
将系统状态视为低价系统的未知输入，然后针对低

阶系统设计滑模观测器，实现对不可观测系统的状

态及故障估计。 但是系统重构的限制条件较多，限
制了应用范围；文献［８］针对时间连续系统设计基

于学习观测器的容错控制，实现对系统状态和执行

器故障和传感器故障的同时重构。 同时又进一步说

明了学习观测器的存在条件；文献［９］将故障及干

扰作为滑模观测器的输入，其输出又作为下一个观

测器的输入，此过程不断重复直至满足故障和干扰

同时解耦的条件，取得了较好的控制效果。 但是此

方法对故障输入矩阵和输出矩阵作了严格要求，不
具有一般性；文献［１０］首先将非线性马尔科夫跳变

系统扩展为增广系统，然后设计滑模观测器对干扰、
执行器故障及传感器故障进行估计，实现了容错控

制，并进行了稳定性分析；文献［１１］通过矩阵变换

将非线性系统的执行器故障及传感器故障结合，针
对故障及干扰设计鲁棒滑模观测器，实现对执行器

和传感器故障及干扰的容错控制。 但是矩阵变换及

滑模观测器需满足较为严格的条件；文献［１２］根据

时标分离原则将飞翼布局无人机姿态控制系统分为

内外回路，内回路采用自适应滑模观测器实现对复

合干扰的估计和补偿，外回路采用二阶终端积分滑
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模控制器实现了对外回路的无抖振鲁棒控制；文献

［１３］设计 ２ 种降阶滑模观测器实现对包含干扰、传
感器故障及执行器故障的线性连续切换系统的状态

和故障估计。 第一种方法通过对状态和故障的解

耦，设计滑模观测器实现精确估计；第二种方法通过

对干扰、传感器故障和执行器故障的重构，实现对故

障的直接估计；两种方法都克服了传统滑模观测器

的抖振问题，取得了较好的观测效果；文献［１４］针

对临近空间飞行器舵面故障设计基于神经网络观测

器的反步容错控制，获得了较好的控制效果，但计算

过程较为复杂。
本文针对包含外界扰动及模型误差等不确定

性，舵面故障和执行器故障的无人推力矢量飞机，设
计了基于多观测器的反步容错控制。 首先根据时标

分离原则，将无人推力矢量飞机本体方程分为快、慢
回路，考虑干扰和模型误差等不确定性，同时引入舵

面故障和执行器故障，建立无人推力矢量飞机故障

模型。 然后针对快回路方程设计由自适应滑模观测

器和高阶滑模观测器组成的级联观测器来实现补偿

舵面故障及不确定性的状态估计；接着针对执行器

卡死和损伤故障分别设计滑模观测器来实现故障辨

识及故障参数估计；最后在状态估计和故障参数估

计的基础上，针对快慢回路设计反步容错控制，最终

实现包容不确定性、舵面故障和执行器故障的全局

容错控制。 大迎角机动仿真验证了本文所提方法能

够较好地实现对无人推力矢量飞机的全局容错控

制。 容错控制器结构框图如图 １ 所示。

图 １　 容错控制器结构框图

１　 问题描述

无人推力矢量飞机的非线性模型可由 １２ 个一

阶微分方程描述［１５］。 根据时标分离法，将飞机本体

方程分为快慢 ２ 个回路进行分析。 快回路由 ω ＝ ［ｐ
ｑ ｒ］ Ｔ３ 个状态量组成，分别为滚转、俯仰和偏航角速

度；慢回路由 Ω ＝ ［α β μ］ Ｔ３ 个状态量组成，分别为

迎角、侧滑角和滚转角。 慢回路和快回路方程可以

描述为：
Ω̇ ＝ ｆｓ（Ω） ＋ Ｇｓ（Ω）ω
ω̇ ＝ ｆｆ（ｘ） ＋ Ｇｆ（ω）ｕ ＋ ｄ{ （１）

式中， ｘ ＝ ［α β μ ｐ ｑ ｒ］ Ｔ 为系统状态；ｕ ＝ ［δ ａ δ ｅ δ ｒ δ ｙ

δ ｚ］ Ｔ，分别为副翼、升降舵、方向舵、侧向推力矢量和

纵向推力矢量偏转角度；ｄ 为干扰和模型误差等产

生的不确定性总和。
当飞机舵面发生故障时，表现为舵面原有的气

动作用发生改变。 以第 ｉ 个舵面为例，则舵面故障

可以描述为：
δＲｉ ＝ ｒｉδｉ， ｒ ∈ （０，１］ （２）

式中， δＲ
ｉ 为舵面故障时，实际产生控制作用的等效

舵面偏角；ｒｉ 为舵面故障参数，ｒｉ ＝ １ 表示舵面无故

障。 则无人推力矢量飞机舵面故障模型可以描

述为：
Ω̇ ＝ ｆｓ（Ω） ＋ Ｇｓ（Ω）ω
ω̇ ＝ ｆｆ（ｘ） ＋ Ｇｆ（ω）Ｕｒ ＋ ｄ{ （３）

式中， Ｕ ＝ ｄｉａｇ［δ ａ，δ ｅ，δ ｒ，δ ｙ，δ ｚ］，ｒ ＝ ［ ｒａ ｒｅ ｒｒ ｒｙ
ｒｚ］ Ｔ。

当执行器发生故障时，表现为舵面发生异常偏

转。 常见的执行器故障主要有卡死、饱和、松浮及损

伤。 其中，饱和故障等效于舵面卡死在极限位置处，
松浮故障等效于舵面卡死在零度位置处，二者均可

视为卡死故障的特殊情况。 因此将执行器故障分为

卡死和损伤 ２ 大类进行分析。 无故障时，执行器的

·９７９·
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动态方程可以描述为：

δｉ ＝
ａｉ

ｓ ＋ ａｉ
δｃ

式中， ａｉ ≫０是执行器的自然频率，表示执行器执行

舵面偏角指令非常快，即不考虑执行器的延时效应；
则第 ｉ 个招待器故障模型可以描述为：

δｉ ＝ σｉｋｉδｃｉ ＋ （１ － σｉ）􀭰δｉ （４）

式中， 􀭰δｉ 为发生卡死故障时的舵面偏角；δ ｃｉ 是执行

器的输入指令；δ ｉ 为执行器的输出指令；σ ｉ ∈｛０，１｝
是卡死故障系数，σ ｉ ＝ ０ 表示执行器发生卡死故障，
σ ｉ ＝ １表示执行器未发生卡死故障；ｋｉ ∈（０，１］ 是损

伤故障系数，ｋｉ ＝ １ 表示执行器未发生损伤故障，ｋｉ

∈ （０，１） 表示执行器发生不同程度的损伤故障。
引理 　 如果 σ ｉ ∈ ｛０，１｝，则（１ － σ ｉ）（δ ｉ － 􀭰δｉ）

≡ ０。 则（４） 式可以化简为：
δｉ ＝ σｉｋｉδｃｉ ＋ （１ － σｉ）δｉ （５）

　 　 考虑舵面故障，执行器故障以及外界干扰和模

型误差产生的不确定性总和 ｄ，推力矢量飞机的故

障模型可以描述为：
Ω̇ ＝ ｆｓ（Ω） ＋ Ｇｓ（Ω）ω
ω̇ ＝ ｆｆ（ｘ） ＋ Ｇｆ（ω）ＲΣＫｕｃ ＋ Ｇｆ（ω）Ｒ（Ｉ － Σ）ｕ ＋ ｄ{

（６）
式中， Ｒ ＝ ｄｉａｇ［ ｒａ，ｒｅ，ｒｒ，ｒｙ，ｒｚ］，Ｋ ＝ ｄｉａｇ［ｋａ，ｋｅ，ｋｒ，
ｋｙ，ｋｚ］，Σ ＝ ｄｉａｇ［σ ａ，σ ｅ，σ ｒ，σ ｙ，σ ｚ］，ｕｃ ＝ ［δ ｃａ δ ｃｅ δ ｃｒ

δ ｃｙδ ｃｚ］ Ｔ。

２　 全局容错控制器设计

本节首先通过设计级联观测器实现补偿舵面故

障和不确定性的状态估计，然后针对每个执行器设

计滑模观测器实现故障辨识和故障参数估计，最后

将状态估计和故障参数与反步法结合，实现包含舵

面故障，执行器故障和不确定性的全局容错控制。
２．１　 级联观测器设计

级联观测器由自适应滑模观测器和高阶滑模观

测器组成，用于估计快回路状态和补偿不确定性 ｄ，
同时引入不连续投影自适应律来实现对舵面故障的

容错控制。
针对舵面故障模型（３）设计自适应滑模观测器

如下：
ω^ ＝ Ｌ􀭾ω ＋ ｆｆ（ｘ） ＋ Ｇｆ（ω）Ｕｒ^ ＋ ｄ^ （７）

式中， ω^是ω 的观测值，􀭾ω ＝ ω^ － ω；Ｌ为待设计的正

定矩阵，与矩阵 Ｑ 满足方程 ＬＴＰ ＋ ＰＬ ＝ － Ｑ，其中 Ｑ
为对称正定矩阵；ｒ^ 是 ｒ 的估计值，其自适应律如下

所示：
ｒ^ ＝ Ｐｒｏｊ ｒ^｛Γ［ － ＵＴＧＴ

ｆ （ω）Ｐ􀭾ω］｝ （８）
式中， Γ为待设计的对称正定矩阵；Ｐｒｏｊ ｒ^（·） 是不连

续投影算子，定义如下：
θ ∈Ｒｐ 是未知参数向量，θ^是 θ的估计值，􀭹θ ＝ θ^

－ θ是 θ的估计误差。 则 θ^ ＝ Ｐｒｏｊ θ^（Ψτ） 为 θ^的不连

续投影自适应律，其中 Ψ ＞ ０ 为一个对角矩阵，τ 为

任意自适应函数，Ｐｒｏｊ θ^（·） 为不连续投影算子，定义

如下：
Ｐｒｏｊ θ^ ＝ ［Ｐｒｏｊ θ^１（·１），…，Ｐｒｏｊ θ^ｐ（·ｐ）］ Ｔ

Ｐｒｏｊ θ^ｉ（·ｉ） ＝

０，　 如果 θ^ｉ ＝ θｉｍａｘ，且·ｉ ＞ ０

０，　 如果 θ^ｉ ＝ θｉｍｉｎ，且·ｉ ＜ ０
·ｉ，　 其他

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

不连续投影自适应律具有如下性质：
性质一： θ^ｉ ∈ ［θ ｉｍｉｎ，θ ｉｍａｘ］，ｉ ＝ １，…，ｐ
性质二：􀭹θＴ［Ψ－１Ｐｒｏｊ θ^（Ψτ） － τ］ ≤ ０， ∀τ
证明 　 由不连续投影算子的定义可得性质一

成立，即 θ^ｉ ∈ ［θ ｉｍｉｎ，θ ｉｍａｘ］，ｉ ＝ １，…，ｐ。

当 θ^ｉ ＝ θ ｉｍａｘ 时，则􀭴θｉ ≥０且 Ｐｒｏｊ θ^ｉ（Ψτ） ｉ ＝ ０。 又

因为 ∗ｉ ＞ ０，则 τ ＞ ０。 可以得到，对于 ∀τ 成立；
当 θ^ｉ ＝ θ ｉｍｉｎ 时，则 􀭴θｉ ≤０且 Ｐｒｏｊ θ^ｉ（Ψτ） ｉ ＝ ０。 又

因 为 ∗ｉ ＜ ０， 则 τ ＜ ０。 可 以 得 到
􀭴θｉ（Ψ

－１Ｐｒｏｊ θ^ｉ（Ψτ） ｉ － τ） ≤ ０，对于 ∀τ 成立；
其 他 情 况 时，Ｐｒｏｊ θ^ｉ（Ψτ） ｉ ＝ （Ψτ） ｉ， 则

Ψ－１Ｐｒｏｊ θ^ｉ（Ψτ） ｉ － τ ＝ ０ 对于 ∀τ 成立。
综上所述， 不连续投影自适应律的性质二

成立。
由（３） 式和（７） 式可得：

􀭾ω ＝ Ｌ􀭾ω ＋ Ｇｆ（ω）Ｕ􀭴ｒ － 􀭹ｄ （９）
式中， 􀭴ｒ ＝ ｒ^ － ｒ，􀭹ｄ ＝ ｄ － ｄ^。

接下来设计高阶干扰观测器来对 ｄ 进行估计，
得到 ｄ^ ，高阶干扰观测器设计如下：

ｄ^ ＝ ｚ ＋ ｐ０（􀭾ω）

ｚ̇ ＝ － Ｌ０（􀭾ω）（􀭾ω － 􀭹ｄ） ＋ ｄ^１

ｄ^１ ＝ Ｌ１（􀭾ω）􀭹ｄ１ ＋ ｄ^２

ｄ^２ ＝ Ｌ２（􀭾ω）􀭹ｄ２ ＋ ｄ^３

　 ︙

ｄ^ｋ－２ ＝ Ｌｋ－２（􀭾ω）􀭹ｄｋ－２ ＋ ｄ^ｋ－１

ｄ^ｋ－１ ＝ Ｌｋ－１（􀭾ω）􀭹ｄｋ－１

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（１０）

·０８９·
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式中， ｋ 为高阶干扰观测器的阶次；ｄｉ 为 ｄ 的 ｉ 阶微

分， ｄ^ｉ 为 ｄｉ 的估计值，􀭹ｄｉ ＝ ｄｉ － ｄ^ｉ 为 ｄｉ 的估计值误差，

ｉ ＝ １，…，ｋ － １；ｚ∈Ｒ３ 和 ｄ^ｉ ∈Ｒ３ 为观测器的内部状

态；ｐ０（ω ｅ） 为待设计的向量值函数；Ｌ ｉ（ω ｅ），ｉ ＝ ０，
…，ｋ － １ 为高阶干扰观测器的增益矩阵。

结论一：当系统无故障发生时，􀭾ω 是全局渐进稳

定的，即。
证明　 构造李亚普诺夫函数如下：

Ｖ１（ ｔ） ＝ １
２ 􀭾ωＴＰ􀭾ω ＋ １

２ 􀭴ｒＴΓ－１􀭴ｒ ＋

　 １
２
（􀭹ｄＴ􀭹ｄ ＋ 􀭹ｄＴ

１
􀭹ｄ１ ＋ … ＋ 􀭹ｄＴ

ｋ－１
􀭹ｄｋ－１） （１１）

则：

Ｖ̇１（ ｔ） ＝ － １
２ 􀭾ωＴＱ􀭾ω ＋ 􀭴ｒＴ（ＵＴＧＴ

ｆ （ω）Ｐ􀭾ω ＋ Γ－１ ｒ^） ＋

　 􀭾ωＴＰ􀭹ｄ ＋ （􀭹ｄＴ􀭹ｄ１ － 􀭹ｄＴＬ０（􀭾ω）􀭹ｄ） ＋

（􀭹ｄＴ
１
􀭹ｄ２ － 􀭹ｄＴ

１Ｌ１（􀭾ω）􀭹ｄ１） ＋

　 （􀭹ｄＴ
ｋ－２

􀭹ｄｋ－１ － 􀭹ｄＴ
ｋ－２Ｌｋ－２（􀭾ω）􀭹ｄｋ－２） ＋

　 􀭹ｄＴ
ｋ－１Ｌｋ－１（􀭾ω）􀭹ｄｋ－１ （１２）

将不连续投影自适应律（８）式代入得：

Ｖ̇１（ ｔ） ≤－ １
２ 􀭾ωＴＱ􀭾ω ＋ 􀭾ωＴＰ􀭹ｄ ＋

　 （􀭹ｄＴ􀭹ｄ１ － 􀭹ｄＴＬ０（􀭾ω）􀭹ｄ） ＋

　 （􀭹ｄＴ
１
􀭹ｄ２ － 􀭹ｄＴ

１Ｌ１（􀭾ω）􀭹ｄ１） ＋

　 （􀭹ｄＴ
ｋ－２

􀭹ｄｋ－１ － 􀭹ｄＴ
ｋ－２Ｌｋ－２（􀭾ω）􀭹ｄｋ－２） ＋

　 􀭹ｄＴ
ｋ－１Ｌｋ－１（􀭾ω）􀭹ｄｋ－１

（１３）

由完全平方不等式可得：

􀭾ωＴＰ􀭹ｄ ≤ １
４
‖􀭾ω‖２

２ ＋ Ｐｍａｘ‖􀭹ｄ‖２
２

􀭹ｄＴ􀭹ｄ１ ≤ １
４
‖􀭹ｄ‖２

２ ＋ ‖􀭹ｄ１‖２
２

􀭹ｄＴ
１
􀭹ｄ２ ≤ １

４
‖􀭹ｄ１‖２

２ ＋ ‖􀭹ｄ２‖２
２

　 ︙

􀭹ｄＴ
ｋ－２

􀭹ｄｋ－１ ≤ １
４
‖􀭹ｄｋ－２‖２

２ ＋ ‖􀭹ｄｋ－１‖２
２

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１４）

则：

Ｖ̇１（ ｔ） ≤－ １
２
Ｑｍａｘ － １

４
æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖􀭾ω‖２

２ －

　 Ｌ０（􀭾ω）ｍｉｎ － Ｐｍａｘ － １
４

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖􀭹ｄ‖２

２ －

　 Ｌ１（􀭾ω）ｍｉｎ － ５
４

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖􀭹ｄ‖２

２ － … －

　 Ｌｋ－２（􀭾ω）ｍｉｎ － ５
４

æ

è
ç

ö

ø
÷ ‖􀭹ｄｋ－２‖２

２ －

　 Ｌｋ－１（􀭾ω）ｍｉｎ‖􀭹ｄｋ－１‖２
２ （１５）

当

Ｑｍａｘ ＞ １
２

Ｌ０（􀭾ω）ｍｉｎ － Ｐｍａｘ ＞ １
４

Ｌｉ（􀭾ω）ｍｉｎ ＞ ５
４
，ｉ ＝ １，２，…，ｋ － ２

Ｌｋ－１（􀭾ω）ｍｉｎ ＞ ０

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ïï

（１６）

关系式成立时， Ｖ̇１（ ｔ） 负定， 则级联观测器 （７），
（１０） 渐进稳定。 其中，Ｌｉ（􀭾ω）ｍｉｎ（ ｉ ＝ ０，…，ｋ － １） 为

矩阵 Ｌｉ（􀭾ω） 中的最小元素；Ｑｍａｘ 为矩阵 Ｑ 的最大

元素。
２．２　 执行器故障辨识

为了辨识执行器故障类型，估计故障参数，针对

每个舵面分别设计卡死故障滑模观测器和损伤故障

滑模观测器。
卡死故障滑模观测器表达式如下：

δ̇ｓｉ ＝ － ａｉσ^ｉ（δｉ － δｃｉ） － ｎｓ
ｉ（δｓｉ － δｉ）

σ^ｉ ＝ ｓｇｎ［ａｉ
􀭴δｓｉ（δｉ － δｃｉ）］

{ （１７）

式中， ａｉ，ｎｓ
ｉ ＞ ０，􀭴δｓｉ ＝ δ ｓ

ｉ － δ ｉ。
损伤故障滑模观测器的表达式如下：

δ̇ｌｉ ＝ － ａｉ（δｉ － ｋ^ｉδｃｉ） － ｎｌ
ｉ（δｌｉ － δｉ）

ｋ^ｉ ＝ Ｐｒｏｊ ｋ^ｉ［Γ ｉ（ － ａｉ
􀭴δｌｉ δｃｉ）］

{ （１８）

式中， ｎｌ
ｉ ＞ ０，􀭴δｌｉ ＝ δ ｌ

ｉ － δ ｉ，Γ ｉ 为对称正定矩阵。
结论二：如果第 ｉ 个执行器发生卡死故障，则：

ｌｉｍｔ→∞
􀭴δｓｉ ＝ ０，ｌｉｍｔ→∞ σ^ｉ ＝ ０，ｌｉｍｔ→∞

􀭴δｌｉ ≠０；如果第 ｉ个

执行器发生损伤故障，则：ｌｉｍｔ→∞
􀭴δｓｉ ≠ ０，ｌｉｍｔ→∞

􀭴δｌｉ ＝

０，ｌｉｍｔ→∞
􀭴ｋｉ ＝ ０，􀭴ｋｉ ＝ ｋ^ｉ － ｋｉ。

证明如下：当第 ｉ 个执行器发生卡死故障时，δ̇ｉ
＝ ０，则卡死故障滑模观测器误差微分方程为：

􀭴δｓｉ ＝ － ａｉσ^ｉ（δｉ － δｃｉ） － ｎｓ
ｉ
􀭴δｓｉ （１９）

构造李亚普诺夫函数：

Ｖ２（ ｔ） ＝ １
２
􀭴δｓｉ 􀭴δｓｉ （２０）

则：
　 Ｖ̇２（ ｔ） ＝ 􀭴δｓｉ􀭴δｓｉ ＝ － ｎｓ

ｉ ｜ 􀭴δｓｉ ｜ ２ － σ^ｉａｉ
􀭴δｓｉ（δ ｉ － δ ｃｉ） ＝

·１８９·
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－ ｓｇｎ（ａｉ
􀭴δｓｉ（δ ｉ － δ ｃｉ））ａｉ

􀭴δｓｉ（δ ｉ － δ ｃｉ） － ｎｓ
ｉ ｜ 􀭴δｓｉ ｜ ２ ≤ ０

（２１）
根据李亚普诺夫稳定性原理可得，当飞机第 ｉ 个舵

面发生卡死故障时，ｌｉｍｔ→∞
􀭴δｓｉ ＝ ０，ｌｉｍｔ→∞ σ^ｉ ＝ ０。 则

损伤故障滑模观测器误差微分方程为：
􀭴δｌｉ ＝ － ｎｌ

ｉ
􀭴δｌｉ － ａｉ（δｉ － ｋ^ｉδｃｉ） （２２）

由于 δ ｃｉ ≠０，且 ｋ^ｉ ＝ Ｐｒｏｊ ｋ^ｉ［Γ ｉ（ － ａｉ
􀭴δｌｉ δ ｃｉ）］，则可以得

到 􀭴δｌｉ ≠ ０，ｌｉｍｔ→∞
􀭴δｌｉ ≠ ０。

当第 ｉ 个执行器发生损伤故障时，卡死故障滑

模观测器误差微分方程为：
􀭴δｓｉ ＝ － ｎｓ

ｉ
􀭴δｓｉ － ａｉ［（ σ^ｉ － １）δｉ － （ σ^ｉ － ｋｉ）δｃｉ］

（２３）
由于 ｋ^ｉ ＝ Ｐｒｏｊ ｋ^ｉ［Γ ｉ（ － ａｉ

􀭴δｌｉ δ ｃｉ）］ ．，且 δ ｃｉ ≠ ０，则可以

得到 􀭴δｓｉ ≠ ０，ｌｉｍｔ→∞
􀭴δｓｉ ≠ ０。

当第 ｉ 个执行器发生损伤故障时，损伤故障滑

模观测器误差微分方程为：
􀭴δｌｉ ＝ － ｎｌ

ｉ
􀭴δｌｉ － ａｉ（ｋｉ － ｋ^ｉ）δｃｉ （２４）

构造李亚普诺夫函数：
Ｖ３（ ｔ） ＝ 􀭴δｉｉ􀭴δｌｉ ＋ 􀭴ｋＴ

ｉ Γ
－１
ｉ

􀭴ｋｉ （２５）
则：

Ｖ̇３（ ｔ） ＝ ２􀭴δｌｉ􀭴δｌｉ ＋ ２􀭴ｋｉΓ
－１
ｉ
􀭴ｋｉ ＝ － ２ｎｌ

ｉ ｜ 􀭴δｌｉ ｜ ２ ＋

　 ２ａｉ
􀭴ｋｉδｃｉ􀭴δｌｉ ＋ ２􀭴ｋｉΓ

－１
ｉ
􀭴ｋｉ ≤－ ｎｌ

ｉ ｜ 􀭴δｌｉ ｜ ２ ≤ ０ （２６）
根据李亚普诺夫稳定性原理可得，当飞机第 ｉ 个执

行器发生损伤故障时，ｌｉｍｔ→∞
􀭴δｌｉ ＝ ０，ｌｉｍｔ→∞

􀭴ｋｉ ＝ ０。
综上所述，结论二成立。 根据结论二，设定以下

指标对卡死和损伤故障进行辨识。

Ｉ ｊｉ（ ｔ） ＝ ｃ１‖􀭴δ ｊｉ（ ｔ）‖２ ＋ ｃ２∫ｔ
ｔ０
ｅ －（τ－ｔ０）‖􀭴δ ｊｉ（τ）‖２ｄτ ＋

　 ｃ３
ｄ‖􀭴δ ｊｉ（ ｔ）‖２

ｄｔ
（２７）

式中， ｃ１，ｃ２，ｃ３ 均为正数，分别表示比例，积分和微

分的权重值；ｊ ＝ ｓ，ｌ。 故障辨识机理如下：
Ｉｓｉ（ ｔ） ＜ Ｉｌｉ（ ｔ）⇒ 第 ｉ 个执行器发生卡死故障

Ｉｓｉ（ ｔ） ＞ Ｉｌｉ（ ｔ）⇒ 第 ｉ 个执行器发生损伤故障{
（２８）

　 　 进一步可以得到 σ^ｉ，ｋ^ｉ ，用于接下来的容错

控制。

σ^ｉ，ｋ^ｉ ＝
σ^ｉ，１　 卡死故障

１，ｋ^ｉ 　 损伤故障{ （２９）

２．３　 反步容错控制

在级联观测器和执行器故障参数的基础上，针

对快慢回路设计基于反步法［１６］ 的容错控制，实现对

执行器故障，舵面故障及不确定性的全局容错控制。
定义慢回路姿态角的跟踪误差为：

Ωｅ ＝ Ω － Ωｃ （３０）
式中， Ωｃ ＝ ［α ｃ β ｃ μ ｃ］ Ｔ 为姿态角的期望指令信

号，则：
Ω̇ｅ ＝ ｆｓ（Ω） ＋ Ｇｓ（Ω）ω － Ω̇ｃ （３１）

考虑如下李亚普诺夫函数：

Ｖ４（ ｔ） ＝ １
２
ΩＴ

ｅΩｅ （３２）

则：
Ｖ̇４（ ｔ） ＝ ΩＴ

ｅ ［ ｆｓ（Ω） ＋ Ｇｓ（Ω）ω － Ω̇ｃ］ （３３）
设计虚拟控制信号如下：

ωｄ ＝ Ｇ －１
ｓ （Ω）［ － ＫΩΩｅ － ｆｓ（Ω） ＋ Ω̇ｃ］ （３４）

式中， ＫΩ 为待设计的正定对角矩阵。 可得：

Ｖ̇４（ ｔ） ＝ － ΩＴ
ｅＫΩΩｅ （３５）

　 　 为避免“微分爆炸”现象，针对慢回路虚拟控制

信号设计滤波器，结构图如图 ２ 所示。

图 ２　 滤波器结构图

滤波器的状态空间表达式为：

ω̇ｃ

ω̈ｃ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ω̈ｃ

２ξωｎ ＳＲ

ω２
ｎ

２ξωｎ
（ＳＭ（ωｄ） － ωｃ）

æ

è
ç

ö

ø
÷ － ω̇ｃ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（３６）
式中， ξ 和 ω ｎ 分别为滤波器的阻尼和带宽。 设计滤

波器补偿器如下所示，且令 􀭺Εｅ ＝ Ωｅ － ε ，得到：
ε̇ ＝ － ＫΩε ＋ Ｇｓ（Ω）（ωｃ － ωｄ） （３７）

　 　 将 ２．２ 节得到的故障参数 Σ^，Ｋ^ 代入（７） 式，得
到快回路的故障方程如下：

ω^ ＝ Ｌ􀭾ω ＋ ｆｆ（ｘ） ＋ Ｇｆ（ω） Ｒ^Ｋ^Σ^ｕｃ ＋

　 Ｇｆ（ω） Ｒ^（Ｉ － Σ^）ｕ ＋ ｄ^ （３８）
　 　 定义快回路姿态角速度的跟踪误差为：

ωｅ ＝ ω^ － ωｃ （３９）
式中， ω ｃ 为快回路虚拟指令信号，则：

ω̇ｅ ＝ Ｌ􀭾ω ＋ ｆｆ（ｘ） ＋ Ｇｆ（ω） Ｒ^Ｋ^Σ^ｕｃ ＋

　 Ｇｆ（ω） Ｒ^（Ｉ － Σ^）ｕ ＋ ｄ^ － ω̇ｃ

（４０）
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构造李亚普诺夫函数如下：

Ｖ５（ ｔ） ＝ １
２
􀭺ΕＴ

ｅ
􀭺Εｅ ＋

１
２
ωＴ

ｅωｅ （４１）

则：
Ｖ̇５（ ｔ） ＝ 􀭺ΕＴ

ｅ
􀭺Εｅ ＋ ωＴ

ｅ ω̇ｅ ＝

　 － 􀭺ΕＴ
ｅＧｓ（Ω）ωｅ － 􀭺ΕＴ

ｅＫΩ
􀭺Εｅ ＋

　 ωＴ
ｅ ［Ｌ􀭾ω ＋ ｆｆ（ｘ） ＋ Ｇｆ（ω） Ｒ^Ｋ^Σ^ｕｃ ＋

　 Ｇｆ（ω） Ｒ^（Ｉ － Σ^）ｕ ＋ ｄ^ － ω̇ｃ］ （４２）
设计控制信号如下：

ｕｃ ＝ － ［Ｇｆ（ω） Ｒ^Ｋ^Σ^］ －１［Ｋωωｅ ＋ Ｌ􀭾ω ＋ ｆｆ（ｘ） ＋

　 Ｇｆ（ω） Ｒ^（Ｉ － Σ^）ｕ ＋ ｄ^ － ω̇ｃ ＋ Ｇｓ（Ω）􀭺Εｅ］ （４３）
式中， Ｋω 为待设计的正定对角矩阵。 可以得到：

Ｖ̇５（ ｔ） ＝ － ΩＴ
ｅＫΩΩｅ － ωＴ

ｅＫωωｅ ≤ ０ （４４）

３　 仿真结果及分析

以无人推力矢量飞机动力学方程为被控对象，
设计控制律为（３４）式和（４３）式，级联观测器为（７）
式和（１０）式，故障观测器为（１７）式和（１８）式，进行

Ｍａｔｌａｂ 数字仿真。 飞机的副翼 δ ａ、升降舵 δ ｅ、方向舵

δ ｒ、侧向推力矢量舵面 δ ｙ 和纵向推力矢量舵面 δ ｚ 的

偏转角度限制量分别为： ± ２０°， ± ２５°， ± ３０°， ±

１５°， ± １５°。 飞行仿真的进入条件为：飞行高度 ｈ ＝
４ ０００ ｍ，飞行速度 ｖ ＝ １５０ ｍ ／ ｓ，发动机推力 Ｔ ＝ ４０
ｋＮ；输入指令信号 ω ｃ ＝ ［α ｃ β ｃ μ ｃ］ Ｔ，如图 ２ 所示。

选取不确定性 ｄ ＝ ［ｄｐ ｄｑ ｄｒ］ Ｔ，ｄｐ ＝ ｄｑ ＝ ｄｒ ＝
１０ｓｉｎ（２πｔ）° ／ ｓ２；飞机故障信号为：ｔ ＝ ２ ｓ 副翼舵面

发生系数为 ８０％ 的故障，ｔ ＝ ３ ｓ 升降舵执行器发生

损伤系数为 ６０％ 的损伤故障；ｔ ＝ ６􀆰 ５ ｓ，方向舵执行

器发生卡死故障。 基于控制器设计要求（１６） 式，并
经过多次调试，选取控制器主要参数如表 １ 所示：

表 １　 控制器参数

参数 取值

Ｌ ｄｉａｇ（８，９，９）

Γ ｄｉａｇ（１，２，３）

ｎｓ
ｉ ３

ＫΩ ｄｉａｇ（４，５，５）

参数 取值

Ｑ ｄｉａｇ（３，４，５）

ａｉ ５０

ｎｌ
ｉ ２

Ｋω ｄｉａｇ（８，１０，１０）

为了验证本文所设计控制器的容错性能，在不

确定性 ｄ，舵面故障及执行器故障信号的影响下，首
先采用本文所设计的容错控制器进行仿真，接着采

用不包括级联观测器（７） 式、（１０） 式和故障参数 Σ^，
Ｋ^ 的一般控制器进行仿真。 ２ 种控制器的对比仿真

结果如图 ３～图 ５ 所示。

图 ３　 慢回路指令信号与跟踪过程

图 ４　 容错控制器快回路跟踪过程

·３８９·
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　 　 图 ３ 为采用容错控制器和一般控制器的慢回路

指令信号与跟踪过程对比曲线，图 ４、图 ５ 为采用容

错控制器和一般控制器的快回路跟踪曲线。 可以看

出，０～２ ｓ 存在不确定性 ｄ 时，一般控制器的姿态角

误差较大，不能实现对不确定性的抑制；２ ～ １０ ｓ，副
翼舵面发生故障，升降舵执行器和方向舵执行器时

发生故障，一般控制器忽然发散，无法跟踪指令信

号，不能实现容错控制。 而本文所设计的容错控制

器可以有效抑制不确定性，并当舵面及执行器发生

故障时，能迅速补偿故障影响，完成机动指令。
图 ６、图 ７ 为采用容错控制器和一般控制器的

ｕｃ ＝ ［δ ｃａ δ ｃｅ δ ｃｒ δ ｃｖ δ ｃｚ］ Ｔ 与 ｕ ＝ ［δ ａ δ ｅ δ ｒ δ ｖ δ ｚ］ Ｔ 的动态

响应曲线。 由仿真图可以看出，０ ～ ２ ｓ，存在不确定

性 ｄ 时，一般控制器的舵面偏角发生不规则跳变；２
～１０ ｓ，副翼舵面发生故障，升降舵执行器和方向舵

执行器时发生故障，舵面偏角忽然发散，不能实现容

错控制。 而本文所设计的容错控制器可以有效抑制

不确定性，实现舵面偏角在允许范围内的规则渐变。

另外可以看出，当副翼及升降舵执行器发生故障时，
推力矢量纵向偏角会重新配置做出补偿；当方向舵

执行器发生故障时，推力矢量侧向偏角会重新配置

做出补偿，最终实现容错控制。
图 ８ 为级联观测器误差曲线图。 可以看出，仿

真开始时，观测器误差迅速降低并保持在一个较低

的水平；当舵面及执行器发生故障时，观测器误差发

生轻微波动。 图 ９ 分别为副翼和升降舵及方向舵执

行器故障辨识曲线图，可以看出，ｔ ＝ ２ ｓ 时，副翼发

生故障系数为 ８０％的故障；ｔ ＝ ３ ｓ 时，升降舵执行器

发生损伤系数为 ６０％的损伤故障；ｔ ＝ ６􀆰 ５ｓ 时，方向

舵执行器发生卡死故障。
仿真结果表明，本文所设计的级联观测能够实

现对不确定性及舵面故障的有效补偿，故障观测器

能够准确辨识执行器故障并估计故障参数，最终通

过反步法实现包容不确定性，舵面故障和执行器故

障的全局容错控制。 另一方面验证了推力矢量对常

规气动舵面的补偿作用。

图 ５　 一般控制器快回路跟踪过程

图 ６　 容错控制器舵面偏转角度

·４８９·
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图 ７　 一般控制器舵面偏转角度

图 ８　 级联观测器误差曲线图

图 ９　 故障辨识曲线图

４　 结　 论

本文以无人推力矢量飞机为研究对象，考虑扰

动及模型误差等不确定性的影响，针对舵面故障和

多执行器故障设计基于滑模观测器的全局反步容错

控制。 级联观测器能够有效补偿不确定性及舵面故

障，实现对快回路状态的准确估计；故障滑模观测器

能够准确估计故障参数，实现故障辨识；反步容错控

制结合状态估计和故障参数，实现对包含扰动及模

型误差的不确定性，舵面故障和执行器故障的全局

容错控制。 大迎角机动仿真表明本文所设计控制器

能够实现对无人推力矢量飞机的全局容错控制。
本文只是对无人推力矢量飞机容错控制的初步

研究，今后将进一步改进包括传感器故障，结构故

障、执行器故障及控制器延时效应的无人推力矢量

飞机故障模型［１７］，设计包容多种故障的容错控制。

·５８９·
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１３９１⁃１３９５

［１７］ Ｙａｎｇ Ｊ Ｑ， Ｚｈｕ Ｆ Ｌ， Ｗａｎｇ Ｘ， ｅｔ ａｌ． Ｒｏｂｕｓｔ Ｓｌｉｄｉｎｇ⁃Ｍｏｄｅ Ｏｂｓｅｒｖｅｒ⁃Ｂａｓｅｄ Ｓｅｎｓｏｒ Ｆａｕｌｔ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ， Ａｃｔｕａｔｏｒ Ｆａｕｌｔ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ａｎｄ
Ｉｓｏｌａｔｉｏｎ ｆｏｒ Ｕｎｃｅｒｔａｉｎ Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ Ｓｙｓｔｅｍｓ ［ Ｊ］． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｃｏｎｔｒｏｌ， Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｓｙｓｔｅｍｓ， ２０１５， １３ （ ５）：
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第 ５ 期 李炳乾，等：基于滑模观测器的无人推力矢量飞机反步容错控制

Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ Ｆａｕｌｔ⁃Ｔｏｌｅｒａｎｔ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｏｒ Ｕｎｍａｎｎｅｄ Ｔｈｒｕｓｔ⁃Ｖｅｃｔｏｒｉｎｇ
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Ｌｉ Ｂｉｎｇｑｉａｎ１， Ｄｏｎｇ Ｗｅｎｈａｎ２， Ｍａ Ｘｉａｏｓｈａｎ１

１．Ｐｏｓｔｇｒａｄｕａｔｅ Ｃｏｌｌｅｇｅ， Ａｉｒ Ｆｏｒｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００３８， Ｃｈｉｎａ；
２．Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｃｏｌｌｅｇｅ， Ａｉｒ Ｆｏｒｃｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００３８， Ｃｈｉｎａ
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Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ａ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｆａｕｌｔ⁃ｔｏｌｅｒａｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｌｉｄｉｎｇ⁃ｍｏｄｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｆｏｒ ｔｈｅ
ｕｎｍａｎｎｅｄ ｔｈｒｕｓｔ⁃ｖｅｃｔｏｒｉｎｇ ａｉｒｃｒａｆｔ （ＵＴＶＡ） ｃｏｎｔｒｏｌ． Ｆｉｒｓｔ， ｔｈｅ ＵＴＶＡ ｍｏｄｅｌ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ， ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ
ｄａｍａｇｅ ａｎｄ ａｃｔｕａｔｏｒ ｆａｕｌｔｓ ｉｓ ｄｅｓｃｒｉｂｅｄ， ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｄｉｖｉｄｅｄ ｉｎｔｏ ｆａｓｔ ｌｏｏｐ ａｎｄ ｓｌｏｗ ｌｏｏｐ． Ｎｅｘｔ， ｔｈｅ ｃａｓｃａｄｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒｓ
ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ａ ｈｉｇｈ⁃ｏｒｄｅｒ ＳＭＯ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ ａｄａｐｔｉｖｅ ｌａｗ ａｒｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｔｏ ｅｓｔｉｍａｔｅ ｔｈｅ ｓｔａｔｅｓ ｗｉｔｈ
ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｎｇ ｔｈｅ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｄａｍａｇｅ， ａｎｄ ｔｈｅ ｓｌｉｄｉｎｇ⁃ｍｏｄｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｔｏ ｉｄｅｎｔｉｆｙ ａｃ⁃
ｔｕａｔｏｒ ｆａｕｌｔｓ ａｎｄ ｅｓｔｉｍａｔｅ ｆａｕｌｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ． Ｔｈｅｎ， ｔｈｅ ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ ｆａｕｌｔ⁃ｔｏｌｅｒａｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｏｍｂｉｎｉｎｇ ｔｈｅ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ ｏｆ
ｓｔａｔｅｓ ａｎｄ ｆａｕｌｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｔｏ ａｃｈｉｅｖｅ ｔｈｅ ｇｌｏｂａｌ ｆａｕｌｔ⁃ｔｏｌｅｒａｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ， ｗｈｉｃｈ ｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｓ ｔｈｅ ｕｎｃｅｒｔａｉｎ⁃
ｔｙ， ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｄａｍａｇｅ ａｎｄ ａｃｔｕａｔｏｒ ｆａｕｌｔｓ． Ｆｉｎａｌｌｙ， ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｒｅ ｇｉｖｅｎ ｔｏ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ
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