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摘　要：为了实现对Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器执行单元故障的快速准确检测，提高飞行器的安全性和可靠性，提出基

于多故障分类的执行单元故障检测与自重构算法．在对执行单元故障进行分类的基础上，建立执行单元升力故障

模型，构建基于扩展卡尔曼滤波算法的故障观测器组，实现故障的检测与隔离．利用故障观测器的输出信号，对不

同故障进行相应的自重构，设计基于多故障分类的自重构控制算法．通过理论分析、数值仿真和实际飞行，验证了

提出算法的有效性．结果表明，利用该算法能够快速、准确地完成故障检测与隔离，在故障条件下保证飞行器姿态

控制的稳定性．
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　　多旋翼无人飞行器已广泛应用于军事和民用领

域中，全球各地飞行器的安全事故随之剧增，带来了

重大的经济损失，甚至是地面人员伤亡．对于无人飞

行器的容错控制技术研究，成为提高飞行器的安全

性和可靠性的迫切任务［１－３］．
容错控制技术已在航空航天的控制领域中得到

了广泛的应用［４－８］．该技术不仅可以有效地补偿故障

对飞行器安全性和稳定性的影响，而且能够使得飞

行器控制系统保持良好的控制品质．通常，飞行器的

容错控制系统包括故障检测与隔离和控制自重构两

个环节．针对多旋翼飞行器的相关研究工作，大多集

中在故障条件下的控制自重构问题［９－１２］；对于飞行

器执行单元的故障检测与隔离，特别是故障进行分

类的检测与隔离和控制自重构的研究较少．故障的

检测与隔离是构建飞行器容错控制系统的重要环

节．故障检测与隔离环节能够快速检测到故障的发

生，确定故障发生的位置并将其隔离．目前，针对故

障检测与隔离问题的相关研究，主要采用基于观测

器的设计方法，取得了较好的实际效果［１３－１７］．
本文针对 Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器执行单元的

故障检测和自重构问题，在建立故障条件下执行单

元的升力模型的基础上，将执行单元的故障分为失

效性故障和增益性故障两大类．基于扩展 Ｋａｌｍａｎ
滤波算法，设计出一组故障观测器，实现各个执行单

元故障的快速、准确检测，确定故障的发生位置与类

型．此外，在故障检测与隔离之后，设计基于多故障

分类的自重构控制算法，可以利用故障观测器的输

出信号，对不同故障进行相应的自重构，保证飞行的

安全性和可靠性．

１　Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器简介

Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器是在不显著增加重量的

前提下，对常规平面多旋翼无人飞行器的结构进行

改进的一种多旋翼无人飞行器［１８］．这种结构配置在

提高飞行器续航能力及带载能力的同时，更能够增

强飞行器控制偏航通道的力矩．Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞

行器的结构原理如图１所示．
从图１可以看出，Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器具有

对称性．６个等长碳纤维连杆处于同一平面上，均匀

分布于飞行器中心点周围，连杆末端垂直安装６组

执行单元．机体坐标系ＯｂＸｂＹｂＺｂ的原点Ｏｂ位于飞

行器的质心上，该坐标系满足右手直角坐标系．惯性

坐标系ＯｅＸｅＹｅＺｅ选择“北西天”坐标系，原点Ｏｅ与

飞行器起飞位置时机体坐标系的原点Ｏｂ 重合．飞

行器每个旋翼电机的转动轴均与ＯｂＺｂ 成１０°的倾

角，且相邻两个旋翼电机的转动轴的指向相反．关于

原点 Ｏｂ 成中心对称 关系的旋翼位于同一个

平面上．

Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器的原型机如图２所示．
原型机的物理参数如表１所示．

图１　Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器结构原理图
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图２　Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器原型机
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表１　Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ原型机物理参数

Ｔａｂ．１Ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

参数 参数值

最大起飞重量 ７．５ｋｇ

空机重量 ３．９５ｋｇ

执行单元与中心的距离 ０．４５ｍ

升力因子（一个大气压下） １．９１×１０－３

反扭力矩因子（一个大气压下） ４．２１×１０－５

惯性矩Ｉｘ ０．３６３ｋｇ·ｍ２

惯性矩Ｉｙ ０．３６３ｋｇ·ｍ２

惯性矩Ｉｚ ０．６５１ｋｇ·ｍ２
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２　Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器执行单元的
故障分类

　　Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器的执行单元不同于传统
意义上的电动执行器，由升力提供单元（旋翼＋电
机）与驱动电路板组成．执行单元的结构如图３
所示．
在飞行器的实际飞行中，执行单元的工作负荷

大，由大负荷工作产生较高的工作温度，加速了电子
器件的老化；由高速旋转的旋翼电机引起的振动，使
得机械连接结构极易受损变形．相对于飞行器的其
他单元，执行单元的故障更易发生．Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人
飞行器具有６个执行单元，这在一定程度上大大增
加了故障发生的可能性．对原型机在飞行作业过程
中发生过的执行单元故障进行总结，得到执行单元
的常见故障，如表２所示．
为了对故障进行分类，引入执行单元的升力模

型．通常飞行器执行单元提供的升力模型［１９］可以
描述为

ｆ＝ｋΩ２． （１）
式中：ｆ为由执行单元所提供的升力，ｋ为执行单元
的升力因子，Ω为旋翼电机的转速．当执行单元发生

图３　执行单元的结构图
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表２　执行单元常见故障

Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｍｏｎ　ｆａｕｌｔ　ｏｆ　ｅｘｅｃｕｔｉｏｎ　ｕｎｉｔｓ

常见故障 典型表现

机械类故障
旋翼面破损；旋翼松浮；连接件受损；旋翼

脱落等。

电气类故障

驱动电路板的三相桥式电路故障 （如

ＭＯＳＦＥＴ的断路和短路）；ＣＡＮ总线通讯

故障；其他元器件故障；换相故障（即滞后

和超前换相）等；旋翼电机的某绕组断路、

相间短路；电机磁钢脱离；电池电量不足

故障时，ｆ通常会表现为明显减小甚至是接近于零
的现象．由式（１）可知，执行单元发生故障，会表现为

２种情况，即Ω无法达到期望转速或升力因子ｋ明
显小于正常值．鉴于此，将执行单元的故障划分为增
益性故障和失效性故障两大类．
１）执行单元的增益性故障通常表现为在Ω 相
同的情况下，ｋ明显小于正常值，进而执行单元所提
供的升力呈现减小的趋势．
引入损伤比例系数βｉ，且０＜βｉ＜１，其中ｉ表示

第ｉ个执行单元，且ｉ＝１，２，…，６，则增益性故障的
模型可以描述为

ｆｉ（）ｔ ＝ １－β（ ）ｉ珔ｋｉΩ２ｉ． （２）
式中：ｆｉ（ｔ）为第ｉ个执行单元在增益性故障条件下
实际提供的升力，Ωｉ 为第ｉ个旋翼电机的转速，珔ｋｉ
为在室内标准大气压下实测的升力因子．表２中，旋
翼故障中的旋翼面破损、旋翼松浮动及连接件受损
均属于该类故障．
考虑到在实际飞行中，实测的升力因子受海拔

高度、风速、风向、空气密度等环境因素的影响．结合
实际的测试经验可知，当βｉ＜０．１５时，升力因子的
波动是由环境干扰引起；当０．１５＜βｉ＜１时，执行单
元发生增益性故障．
２）执行单元发生失效性故障通常表现为在正常
飞行过程中，执行单元突然不再提供升力，丧失了升
力的提供能力，即ｆ＝０．表２中，驱动电路板故障、
旋翼电机故障以及旋翼脱落均属于该类故障．
于是，失效性故障的模型可以描述为

ｆｉ（）ｔ ＝０． （３）
根据上述分析，得到 Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器执行单
元的故障模型为

ｆｉ（）ｔ ＝ １－β（ ）ｉ珔ｋｉΩ２ｉ；ｉ＝１，２，…，６． （４）

３　执行单元故障检测与诊断系统（ｆａｕｌｔ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｄｉａｇｎｏｓｉｓ，ＦＤＤ）设计

　　依据执行单元的故障分类，对执行单元ＦＦＤ系
统进行设计，ＦＤＤ系统的框图如图４所示．可以看
出，故障观测器的状态转移矩阵与控制输入矩阵通
过飞行器的动力学模型得到，测量矩阵由多传感器
融合单元获取，实现对旋翼的升力因子的在线估计．
基于扩展卡尔曼算法 （ｅｘｔｅｎｄｅｄ　Ｋａｌｍａｎ　ｆｉｌｔｅｒ，

ＥＫＦ）的故障观测器（ｆａｕｌｔ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＦＯＢ）通过在
线估计对应执行单元的升力因子，实现失效性故障
与增益性故障的检测．当执行单元故障发生时，采用
不同故障激活对应的自重构算法，有效地保证飞行
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图４　执行单元的故障检测与诊断系统架构

Ｆｉｇ．４　Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ＦＤＤ　ｓｙｓｔｅｍ

器系统的安全．
３．１　基于ＥＫＦ算法的故障观测器设计
根据 Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器的结构特点，忽略

反扭力矩对滚转、俯仰通道控制力矩的影响以及旋
翼的转动惯量矩．将各个旋翼转速当作飞行器动力
学模型的输入，得到 Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器的动力
学模型如下：

η＝Ｔω，

Ｊω＝－Ｓ（ ）ωＪω＋Ｍ ｝． （５）

Ｐ＝Ｒｂ－ｅＶ，

Ｖ＝－Ｓ（ ）ωＶ＋ｄｉａｇ
１
ｍ
，１
ｍ
，１［ ］ｍ Ｆ 烍

烌

烎
．

（６）

式中：η为姿态欧拉角速度，η＝ ，θ，［ ］φ
Ｔ；ω 为相

对于ＯｂＸｂＹｂＺｂ 坐标系，飞行器绕各轴旋转产生的

角速度，ω＝［ｐ，ｑ，ｒ］Ｔ；Ｔ为在ＯｂＸｂＹｂＺｂ 坐标系下，

旋转速度到姿态欧拉角速度的转换矩阵；Ｊ＝ｄｉａｇ
Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉ［ ］ｚ ，其中Ｉｘ、Ｉｙ、Ｉｚ 为飞行器对机体各轴的

转动惯量；Ｐ＝［ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ 为在ＯｅＸｅＹｅＺｅ 坐标系下

飞行器的位置信息；Ｖ＝［ｕ，ｖ，ｗ］Ｔ 为飞行速度在

ＯｂＸｂＹｂＺｂ坐标系上的投影；Ｒｂ－ｅ为机体坐标系到惯
性坐标系的转换矩阵；Ｍ 为飞行器控制姿态力矩，

Ｍ＝［Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ］Ｔ，其中 Ｍｘ、Ｍｙ、Ｍｚ 分别为滚转
角、俯仰角和偏航角的控制力矩；Ｆ为飞行器受到的
合力，Ｆ＝［Ｆｘ，Ｆｙ，Ｆｚ］Ｔ．

Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器的状态方程与观测
方程为

Ｘ＝ｆ　Ｘ，（ ）Ｕ ＋Ｗ， （７）

Ｚ＝ｈ（ ）Ｘ ＋Ｖ． （８）

式中：Ｘ 为系统的状态向量，Ｘ＝ ［^ｐ，^ｑ，^ｒ，^ａｘ，^ａｙ，

ａ^ｚ］Ｔ；Ｕ 为系统的控制输入向量，Ｕ＝ ［^ｋ１，^ｋ２，…，

ｋ^６］Ｔ，其中ｋｉ（ｉ＝１，２，…，６）为执行单元ｉ实际的升
力因子；ｆ（Ｘ，Ｕ）为Ｘ和Ｕ 的非线性函数集；Ｗ 为零
均值随机噪声；Ｖ 为观测噪声；Ｚ为观测向量，Ｚ＝

［ｐ，ｑ，ｒ，ａｘ，ａｙ，ａｚ］Ｔ，其中

ａｘ＝ ｕ－ｒｖ＋ｑ（ ）ｗ －Ｇｓｉｎθ／ｍ，

ａｙ＝ ｖ－ｐｗ＋（ ）ｒｕ ＋Ｇｃｏｓθｓｉｎ／ｍ，

ａｚ＝ ｗ－ｑｕ＋ｐ（ ）ｖ ＋Ｇｃｏｓθｃｏｓ／ｍ
烍
烌

烎，

（９）

Ｇ为当地的重力加速度．
对式（７）、（８）进行离散化处理，利用Ｔａｙｌｏｒ展

式进行线性化，有

Ｘｋ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１＋Γｋ，ｋ－１ Ｕｋ－１＋Ｗｋ（ ）－１ ，（１０）

Ｚｋ＝ＨｋＸｋ＋Ｖｋ． （１１）
式中：Ｈｋ＝ｄｉａｇ　１，１，…，［ ］１ ，Ｚｋ 来自于陀螺仪和加
速度计的测量值，Ｔｓ为采样时间间隔，Φｋ，ｋ－１为离散
转移矩阵，Γｋ，ｋ－１为离散控制输入矩阵．
将^ｋｉ包含在状态向量中，增广故障观测器的状

态向量为

珚Ｘｉ＝
Ｘｉ
ｋ^［ ］
ｉ
． （１２）

珚Ｘｉ的状态方程如下：
珚Ｘｉ．ｋ＝珡Φｉ．ｋ，ｋ－１珚Ｘｉ．ｋ－１＋珚Γｉ．ｋ，ｋ－１ Ｕｋ＋珡Ｗｋ（ ）－１ ，（１３）

Ｚｉ．ｋ＝珡Ｈｉ．ｋ珚Ｘｉ．ｋ＋Ｖｋ． （１４）

式中：增广的离散转移矩阵为

珡Φｉ．ｋ，ｋ－１＝
Φｋ，ｋ－１ Γ（ｊ）ｋ，ｋ－１［ ］０　 １

． （１５）

Γ（ｊ）ｋ，ｋ－１为控制输入矩阵Γｋ，ｋ－１的第ｊ列．增广的控制
输入矩阵为

珚Γｉ．ｋ，ｋ－１＝
Γ（０，ｊ）ｋ，ｋ－１［ ］０

． （１６）

其中，Γ（０，ｊ）ｋ，ｋ－１为控制输入矩阵Γｋ，ｋ－１的第ｊ列清零后
的矩阵．增广的测量矩阵为

珡Ｈｉ，ｋ＝ Ｈｋ，［ ］０ ． （１７）

采用Ｓ加权衰减记忆卡尔曼滤波算法［２０］，得到
执行单元ｉ的故障观测器：

Ｘ^ｋ｜ｋ－１＝Φｋ｜ｋ－１^Ｘｋ－１＋Γｋ，ｋ－１Ｘｋ－１，

Ｘ^ｋ＝^Ｘｋ｜ｋ－１＋Ｋｋ Ｚｋ－ＨｋＸ^ｋ｜ｋ（ ）－１ ，

Ｋｋ＝ＰｋＨＴ
ｋ ＨｋＰｋ｜ｋ－１ＨＴ

ｋ＋Ｒ［ ］ｋ －１，

Ｐｋ｜ｋ－１＝ＳΦｋ｜ｋ－１Ｐｋ－１ΦＴｋ｜ｋ－１＋Γｋ，ｋ－１Ｑｋ－１ΓＴｋ，ｋ－１，

Ｐｋ＝ Ｉ－ＫｋＨ（ ）ｋ Ｐｋ｜ｋ－１ Ｉ－ＫｋＨ（ ）ｋ Ｔ＋ＫｋＲｋＫＴ

烍

烌

烎ｋ

．

（１８）
对通过故障观测器得到的残差向量δＸｉ（ｉ＝１，

２，…，６）取二阶范数‖δＸｉ‖２，判断当前观测值ｋ^ｉ
的准确性．若在某一时间段内，二阶范数均小于某一
常数δ，即‖δＸｉ‖２＜δ，则认为当前观测值ｋ^ｉ 是准
确的．于是，根据^ｋｉ 得到该执行单元的损伤比例系
数βｉ，即

βｉ＝１－^ｋｉ／珔ｋｉ． （１９）

９０４１
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３．２　自重构控制器设计
依据定义的执行单元故障模型，结合式（１９）得

到的βｉ，自重构控制器将对该执行单元是否有故障
发生及发生故障的类型进行判断．在故障发生的第
一时间，进行相应的容错重构；无故障发生时，则对
控制器中的相关参数进行修正．
在通过ＦＤＤ系统得到的观测信息，经由式（１９）

求解得到各个执行单元的损伤比例系数βｉ之后，定
义如下损伤比例系数矩阵β，用以表示估计得到的^ｋｉ
与珔ｋｉ之间的偏差程度，即

β＝ｄｉａｇ　１－β１，１－β２，…，１－β［ ］６ ． （２０）

　　考虑到飞行器通常处于小角度运动状态，认为
姿态角变化率η与ω 近似相等，即Ｔ≈ｄｉａｇ［１，１，

１］［２１］．在故障发生后，结合式（５），得到飞行器的姿
态控制模型为

η̈＝Ｆη，（ ）ｔ ＋ＢＫβΩ２． （２１）

式中：Ｋβ＝β珚Ｋ，其中珚Ｋ＝ｄｉａｇ［珔ｋ１，…，珔ｋ６］Ｔ 为各执行
单元在室内标准大气压下测得的升力因子组成的矩

阵；η为姿态角，η＝［，θ，ψ］
Ｔ；Ω２ 为旋翼转速向量，

Ω２＝［Ω２１，Ω２２，Ω２３，Ω２４，Ω２５，Ω２６］Ｔ；Ｂ为控制输入矩阵，

Ｂ＝

－ｌｃｏｓγ２Ｉｘ
－ｌｃｏｓγＩｘ

－ｌｃｏｓγ２Ｉｘ
ｌｃｏｓγ
２Ｉｘ

ｌｃｏｓγ
Ｉｘ

ｌｃｏｓγ
２Ｉｘ

－槡３ｌｃｏｓγ２Ｉｙ
０ 槡３ｌｃｏｓγ

２Ｉｙ
槡３ｌｃｏｓγ
２Ｉｙ

０ －槡３ｌｃｏｓγ２Ｉｙ
ｌｓｉｎγ＋χ１ｃｏｓγ

Ｉｚ
－ｌｓｉｎγ＋χ２ｃｏｓγＩｚ

ｌｓｉｎγ＋χ３ｃｏｓγ
Ｉｚ

－ｌｓｉｎγ＋χ４ｃｏｓγＩｚ
ｌｓｉｎγ＋χ５ｃｏｓγ

Ｉｚ
－ｌｓｉｎγ＋χ６ｃｏｓγＩ

熿

燀

燄

燅ｚ

．

　　以执行单元１为例，其他执行单元处理方法与
之类似．假设执行单元１发生增益性故障，采用伪逆
算法求解各旋翼的期望转速，即

Ω２ｄ＝^Ｋ－１ Ｂ（ ）４×６
－１ Ｍｄ

Ｆ［ ］
ｚ
． （２２）

式中：Ｂ４×６为控制输入矩阵Ｂ 的增广矩阵；Ｍｄ＝
［Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ］Ｔ 为保持姿态稳定的期望控制力矩；

Ｆｚ 为期望的升力．代入表１的相关参数，可得

Ｋ^－１ Ｂ（ ）４×６
－１．

依据式（２２），可以求得各旋翼的期望转速Ω２ｄ＝
Ω２１．ｄ，…，Ω２６．［ ］ｄ Ｔ．在执行单元１的当前转速无法达

到Ω２１．ｄ，只能保持最高转速Ω
⌒
１ 时，所能提供的升力

将会下降，此时等效于执行单元１中的升力因子ｋ１
等比例减小的情形．执行单元１等效的升力因子珘ｋ１
可以表示为

珘ｋ１＝Ω
⌒２
１ｋｉ／Ω２１．ｄ． （２３）

随着β１ 的逐渐增大，珘ｋ１ 将会逐渐减小，控制器
的升力因子矩阵Ｋ^与执行单元１的升力矩阵珟Ｋ＝
ｄｉａｇ 珘ｋ１，珘ｋ２，…，珘ｋ［ ］６ 之间的偏差会逐渐增大，进而使
得系统的稳定性受到影响．给出如下判据：
Ｖ２＝－ σＴ　 Ｈα －ρ

⌒
ξ
⌒
ρ

⌒

Ａ　ｚ２－Ｃｚ（ ）１（ ＋
　　Ｆη，（ ）ｔ －̈ηｄ＋Ｃｚ ）１ －ＺＴＱＺ≤０． （２４）
式中：Ｈ＝ｄｉａｇ　ｈ１，ｈ２，ｈ［ ］３ ；α＝［α１，α２，α３］Ｔ 表示反

演滑模控制器的设计参数；ξ
⌒＝ Ｉ－珟ＫＫ^－１ ；ρ

⌒＝

λｍａｘ ＢＴ（ ）槡 Ｂ ，ρ

⌒

＝ λｍｉｎ ＢＴ（ ）槡 Ｂ ．在执行单元１发生
增益性故障的条件下，自重构控制器不满足上述判
据时，则认为该故障可能导致飞行器失稳，应立即停

止执行单元１的工作，自重构控制器应执行失效性
故障的重构方式．
根据失效性故障的定义可知，当执行单元１发

生失效性故障时，β１＝１，执行单元１失去升力的提
供能力．此时，增广矩阵Ｂ４×６奇异，降阶后，求得伪
逆矩阵 Ｂ（ ）４×５

－１．引入表１的相关参数得到：

Ｋ^－１　Ｂ（ ）４×５
－１＝

　

－０．１７９ －０．０６１　９ －０．２８５　０．８７７
－０．１０７　 ０．０６１　９　 ０．８５３　 ０．８７７
０．１４３　 ０．２４８ －１．１３８　 ０
０．１０７ －０．０６１　９　 ０．８５３　 ０．８７７
０．０３５　７ －０．１８５　７ －０．２８５　０．

熿

燀

燄

燅８７７

×１０３．

（２５）
式（２５）表明，执行单元４的期望转速非常小并且可
能为负．将Ｂ４×６修改为３×５的矩阵Ｂ３×５，伪逆矩阵
为 Ｂ（ ）３×５

－１，有

Ω２（１）．ｄ＝^Ｋ－１
（１） Ｂ（ ）３×５

－１

Ｍｘ
Ｍｙ
Ｆ

熿

燀

燄

燅ｚ

． （２６）

式中：Ω２（１）．ｄ＝［Ω２２，Ω２３，Ω２４，Ω２５，Ω２６］Ｔ，^Ｋ（１）＝［^ｋ２，…，^ｋ６］Ｔ．
为了避免修改后的Ｂ３×５在滚转与俯仰通道上

的不对称性引起的控制器发散的问题，须通过坐标
转换的方法重新定义飞行器的机体坐标系．坐标转
换的具体过程如下：执行单元１的连杆与Ｏｂｘｂ轴重
合，指向外为正方向，Ｏｂｚｂ 轴保持不变，且Ｏｂｙｂ 轴
与Ｏｂｘｂ轴、Ｏｂｚｂ轴构成右手笛卡尔坐标系．重新定
义机体坐标系后的控制输入矩阵珚Ｂ３×５可以描述为
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珚Ｂ３×５＝

槡－ ３ｌｃｏｓγ
２Ｉｘ

槡－ ３ｌｃｏｓγ
２Ｉｘ ０ 槡３ｌｃｏｓγ

２Ｉｘ
槡３ｌｃｏｓγ
２Ｉｘ

－ｌｃｏｓγ
２Ｉｙ

ｌｃｏｓγ
２Ｉｙ

ｌｃｏｓγ
Ｉｙ

ｌｃｏｓγ
２Ｉｙ

－ｌｃｏｓγ
２Ｉｙ

ｃｏｓγ ｃｏｓγ ｃｏｓγ ｃｏｓγ ｃｏｓ

熿

燀

燄

燅γ

． （２７）

可得用于姿态稳定控制的反演滑模控制器：

Ｕ＝ Ｋ^（１）．（ ）ｄ －１ 珚Ｂ（ ）３×５
－１ －Ａ（１）ｚ（１）．２－Ｃ（１）ｚ（１）．（ ）１ －Ｆ（１）η（１），（ ）ｔ ＋̈η（１）．ｄ－Ｃ（１）ｚ（１）．１［ －

Ｈ（１）σ（１）＋α（１）ｓｇｎ（）（ ）］σ ． （２８）

式中：Ａ（１）、Ｃ（１）、Ｈ（１）为降阶后的矩阵，ｚ（１）．２、ｚ（１）．１、

Ｆ（１）η（１），（ ）ｔ 为降阶后的向量，η（１）、η（１）为在进行坐
标转换后并降阶的状态反馈量．定义状态变量

Ｚ（１）＝［ｚ（１）．２，ｚ（１）．１］Ｔ，可得

Ｖ２≤－ σＴ（１） Ｈ（１）α（１） － 珚Ｂ（ ）３×５ Ｉ－Ｋ（１）^Ｋ－１
（１（ ）） 珚Ｂ（ ）３×５

－１ × Ａ（１）ｚ（１）．２－Ｃ（１）ｚ（１）．（ ）１ －̈η（１）．ｄ［ ＋

Ｆ（１）η（１），（ ）ｔ ＋Ｃ（１）ｚ（１）． ］１ －ＺＴ（１）Ｑ４×４Ｚ（１）． （２９）

式中：

Ｑ＝
Ｃ（１）＋ＡＴ（１）（珚Ｂ３×５）Ｋ（１）^Κ－１

（１）（珚Ｂ３×５）－１　Ｈ（１）Ａ（１）ＡＴ（１）（珚Ｂ３×５）Ｋ（１）^Ｋ－１
（１）（珚Ｂ３×５）－１　Ｈ（１）－Ｎ

珚Ｂ３×５Ｋ（１）^Ｋ－１
（１）（珚Ｂ３×５）－１　Ｈ（１）Ａ（１）－Ｎ （珚Ｂ３×５）Ｋ（１）^Ｋ－１

（１）（珚Ｂ３×５）－１　Ｈ（１
［ ］

）

，Ｎ＝ｄｉａｇ １２
，１
２
，１
２
，［ ］１２ ，

Ｋ（１）^Ｋ－１
（１）＝ｄｉａｇΔｋ１，…，Δｋ［ ］６ Ｔ，Δｋｉ＝ｋｉ／^ｋｉ∈［０．８５，１．１５］．

构造矩阵Ｈ（１），使得珚Ｂ３×５Ｋ（１）^Ｋ－１
（１） 珚Ｂ（ ）３×５

－１　Ｈ（１）为对

称阵，Ｒｉ（ｉ＝１，２）为珚Ｂ３×５Ｋ（１）^Ｋ－１
（１） 珚Ｂ（ ）３×５

－１　Ｈ（１）所有

的主子式，有

Ｒ１ ＝
６

ｉ≠１，４
０．２５Δｋｉ＞０， （３０）

Ｒ２ ＝
５

ｉ＝２

６

ｊ＞ｉ，ｊ≠ｉ＋３
０．１２５ΔｋｉΔｋ（ ）ｊ ＞０． （３１）

经由式（３０）、（３１）证明，珚Ｂ３×５Ｋ（１）^Ｋ－１
（１） 珚Ｂ（ ）３×５

－１　Ｈ（１）

必为正定阵，可得
Ｖ２≤－ Ｈ（１）α（１） σＴ（１） －ＺＴ（１）Ｑ４×４Ζ（１）≤０． （３２）

根据ＬａＳａｌｌｅ不变性定理可知，当Ｖ２≡０时，ｚ（１）≡０，

σ（１）≡０，则ｔ→∞时，ｚ（１）→∞，σ（１）→∞，从而系统的
跟踪误差ｚ（１）．１→０，ｚ（１）．２→０．跟踪精度取决于实时
估计每一个执行单元升力因子ｋｉ的精度．

４　数值仿真与飞行实验

为了提高基于ＥＫＦ的故障观测器的收敛速度，

采用Ｓ加权衰减记忆卡尔曼滤波算法．通过Ｓ加权
衰减记忆参数对升力因子的影响实验，合理选择Ｓ
参数的数值．控制器设定的升力因子为０．１９，故障
观测器在Ｓ参数取值不同的条件下估计得到的升
力因子曲线如图５所示．
从图５可以看出，当ｔ＝０．０６ｓ时，故障观测器

对控制器设定的升力因子进行估计．当Ｓ参数取值
为１．０时，跟踪曲线很光滑，但是收敛速度较缓慢，
到达设定值所用的时间大于０．２ｓ．当Ｓ参数取值为

１．０４时，故障观测器能够在０．１４ｓ左右到达升力因
子的设定值，此时升力因子跟踪曲线变得不再光滑，

图５　Ｓ加权衰减记忆参数对故障观测器的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　Ｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｎ　ｆａｕｌｔ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ

有少量噪音出现．当Ｓ参数取值为１．０８时，故障观
测器能够在０．１１ｓ左右达到升力因子的设定值，收
敛速度较之前有所提升，但是存在较大噪音，在实际
系统中表现为观测值的精度降低．综合考虑采用

Ｓ＝１．０４的加权衰减记忆参数．
在选定Ｓ参数之后，假设 Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行

器在飞行过程中，控制器设定的升力因子存在一定
的误差，所有执行单元对应的故障观测器组对每个
执行单元的升力因子同时进行估计的仿真实验，实
验结果如图６所示．可以看出，故障观测器组均在

０．０２５ｓ时对各执行单元的升力因子进行估计，在

０．１０ｓ左右接近升力因子的设定值．所设计的故障
观测器组能够同时对各执行单元的升力因子进行准

确跟踪．
以某个执行单元发生突发性故障或渐变性故障

为例，通过故障观测器组对各个执行单元升力因子
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图６　故障观测器组对各执行单元升力因子的估计

Ｆｉｇ．６　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｉｆｔ　ｆａｃｔｏｒ　ｆｏｒ　ｅａｃｈ　ｅｘｅｃｕｔｉｏｎ　ｕｎｉｔ

图７　故障观测器组对突发性故障与渐变性故障的估计效果

Ｆｉｇ．７　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｕｄｄｅｎ　ｆａｕｌｔ　ａｎｄ　ｇｒａｄｕａｌ　ｆａｕｌｔ　ｏｆ　ｆａｕｌｔ　ｏｂｓｅｒｖｅｒ　ｇｒｏｕｐ

的跟踪实验，进而验证故障观测器组对单个故障或
多个故障发生时的故障准确定位与跟踪性能．实验
结果如图７所示．
从图７可以看出，在０．１ｓ时，执行单元３有突

发性故障发生，升力因子迅速下降至设定值的

７４％；在０．２５ｓ左右，执行单元６有渐变性故障发
生，升力因子以某一速度约下降至设定值的６８％．
执行单元３和执行单元６相对应的故障观测器均实
现了故障执行单元的准确定位和升力因子的稳

定跟踪．
为了验证所设计的自重构控制器在执行单元故

障条件下的重构控制性能，开展原型机的室外飞行
实验，如图８所示．选定飞行器的初始姿态角为

，θ，［ ］φ ＝［０，０，３０°］Ｔ，风速为３．２～４．０ｍ／ｓ的

图８　原型机的飞行测试实验

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｉｇｈｔ　ｔｅｓｔ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｏｆ　ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

东南风条件下，当执行单元６发生增益性故障时的
实验结果如图９所示．当ｔ＝２ｓ时，滚转角、俯仰角
和偏 航 角 均 由 初 始 给 定 值 发 生 改 变，变 为
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图９　执行单元增益性故障姿态角跟踪曲线

Ｆｉｇ．９　Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ａｎｇｌｅ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｇａｉｎ　ｔｙｐｅ　ｆａｕｌｔｓ

ｏｆ　ｅｘｅｃｕｔｉｏｎ　ｕｎｉｔ

［－６°，６°，３８°］Ｔ，表明执行单元６有增益性故障发
生．自重构控制器对系统进行容错重构，并在２．５ｓ
左右实现对姿态角的稳定控制．
当执行单元５发生失效性故障时的实验结果如

图１０所示．此时，执行单元５完全丧失了提供升力
的能力，并使得控制输入矩阵发生变化；为了保持飞
行器的稳定性，确保安全飞行，控制器将放弃对偏航
角的控制，仅保持对飞行高度、俯仰角以及滚转角的
控制．图１０（ａ）中，当ｔ＝３．８ｓ时，原型机在滚转通
道出现一个１２°的突变，执行单元５不再提供驱动
力，使得飞行器有失稳的危险，自重构控制器在经过

０．５ｓ左右完成容错重构，使得控制器重新将滚转角
稳定控制．由于飞行器这一非线性系统的耦合关系，

即使执行单元５不直接进行俯仰角的控制，俯仰角
控制效果也会下降，如图１０（ｂ）所示．

图１０　执行单元失效性故障姿态角跟踪曲线

Ｆｉｇ．１０　Ａｔｔｉｔｕｄｅ　ａｎｇｌｅ　ｔｒａｃｋｉｎｇ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｆａｉｌｕｒｅ　ｔｙｐｅ

ｆａｕｌｔｓ　ｏｆ　ｅｘｅｃｕｔｉｏｎ　ｕｎｉｔ

５　结　论

（１）数值仿真结果表明，所设计的故障检测器组
经过０．０８ｓ后能够准确地估计与跟踪各个执行单
元的升力因子，可以快速地检测到故障的发生位置
和类型，并实现故障隔离．

（２）原型机实际飞行的实验结果表明，自重构控
制器能够在 Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无人飞行器执行单元发生
增益性故障和失效性故障之后，保证 Ｈｅｘ－Ｒｏｔｏｒ无
人飞行器姿态控制的稳定性和控制品质，有效地提
高了飞行器的可靠性和安全性．
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