
　第４０卷　第４期 华 侨 大 学 学 报 （自 然 科 学 版 ） Ｖｏｌ．４０　Ｎｏ．４　

　２０１９年７月 ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｕａｑｉａｏＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ） Ｊｕｌ．２０１９　

　　犇犗犐：１０．１１８３０／ＩＳＳＮ．１０００?５０１３．２０１８１００１９　

　　　采用滑模观测器的四旋翼无人机

执行器加性故障容错控制

郑佳静，李平

（华侨大学 信息科学与工程学院，福建 厦门３６１０２１）

摘要：　为了获得四旋翼无人机更好的飞行性能，在考虑外界干扰的情况下，基于滑模观测器对四旋翼无人机

的执行器故障问题进行容错控制设计．首先，针对受干扰和发生执行器故障的四旋翼无人机进行建模；然后，

设计一种滑模观测器重构故障信息，并实时估计外界扰动；最后，基于观测所得信号，采用反步法设计内环姿

态控制器和外环位置控制器，实现故障容错和干扰补偿，保证四旋翼无人机稳定跟踪既定轨迹．仿真结果验证

了所提方案的有效性．
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四旋翼无人机具有体积小、隐蔽性好、能够实现垂直起降等优点，在军事领域和民用领域有着广泛

的应用［１］．由于其执行任务时所处环境多样，且需要实现不同姿态来满足各种任务需求，很容易发生故

障，因此，越来越多学者对四旋翼无人机容错控制问题进行研究．当四旋翼无人机发生故障时，为实现容

错控制，最首要的是获得故障信息．自适应方法
［２?３］能够实现故障重构，但一般故障都以常数形式加入系

统中，不能解决函数形式的故障估计，具有局限性．时延控制技术（ＴＤＣ）通过一步状态迭代逼近执行机
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构的故障信息［４］，但与控制方法结合之后，系统响应时间较长．神经网络
［５?６］是一种万能函数逼近器，但

应用在四旋翼无人机的６个自由度都需要在快速跟踪的情况下，其学习时间过长，瞬态性能不好．另外，

由于上述容错控制研究存在一个共同特点，即没有考虑四旋翼无人机在实际飞行中受到的气流、噪声等

环境因素的外界干扰，因此，根据李雅普诺夫稳定性定理设计一种滑模观测器［７?１０］，不仅能对故障信息

进行重构，还能实时估计干扰信号，具有鲁棒性．四旋翼无人机的控制设计方法包括滑模控制
［１１?１３］、模糊

控制［１４?１５］、ＰＩＤ控制
［１６］等．本文结合反步法

［１７?１８］设计容错控制器，对滑模观测器得到的故障信号进行容

错，同时，补偿干扰信号，使四旋翼无人机实现稳定的位置和姿态跟踪．

１　执行器加性故障的四旋翼无人机模型

四旋翼无人机的物理结构，如图１所示．图１中：杆１与杆２垂直分布，且杆１末端的２个电机逆时

针方向旋转，另一根杆上的２个电机顺时针旋转；２个坐标系分别为机体坐标系犗ｂ狓ｂ狔ｂ狕ｂ 和惯性坐标

图１　四旋翼无人机的物理结构

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒ

系犗ｉ狓ｉ狔ｉ狕ｉ．定义４个螺旋桨旋转的转速为狑犻（犻＝１，２，

３，４），且产生沿狕ｂ 轴正方向相应的升力犉犻＝犫狑犻
２（犻＝

１，２，３，４），犫为升力系数．假设机头沿着狓ｂ轴的正方向，

当杆１上两电机转速不同、杆２的两电机转速相同时，

机体便会绕狓ｂ轴进行旋转产生横滚角φ；若杆１上两电

机转速相同、杆２不同时，则绕狔ｂ轴旋转产生俯仰角θ；

当杆１与杆２的电机转速存在差值，则绕狕ｂ 轴沿转速

较小那组电机的旋转方向转动，产生偏航角ψ．可见，四

旋翼无人机在空间运动时的状态由三维位置［狓，狔，狕］
Ｔ

及姿态角［φ，θ，ψ］
Ｔ 共同确定．

若四旋翼无人机长时间处于飞行状态，很可能发生

故障．此时，空气阻力、噪声等外界干扰会加剧系统的不稳定，因此，不容忽略．为了研究四旋翼无人机在

外界干扰下的容错控制问题，首先要建立起系统模型．根据牛顿第二定律及欧拉动力学方程
［１９］，将四旋

翼无人机的故障模型改进为

狓̈＝狌１，狓＋犳ａ，１＋ξ１，

狔̈＝狌１，狔＋犳ａ，２＋ξ２，

狕̈＝狌１，狕－犵＋犳ａ，３＋ξ３，

¨
φ＝

犐狔－犐狕
犐狓

·θψ＋
犾
犐狓
狌２＋犳ａ，４＋ξ４，

θ̈＝
犐狕－犐狓
犐狔

·φ

ψ＋

犾
犐狔
狌３＋犳ａ，５＋ξ５，

¨
ψ＝

犐狓－犐狔
犐狕

·φ
θ＋

犮
犐狕
狌４＋犳ａ，６＋ξ６

烍

烌

烎
．

（１）

式中：狌１，狓，狌１，狔，狌１，狕为沿三轴的位置控制输入，狌１，狓＝
狌１
犿
（ｃｏｓφ·ｓｉｎθ·ｃｏｓψ＋ｓｉｎφ·ｓｉｎψ），狌１，狔＝

狌１
犿
×

（ｃｏｓφ·ｓｉｎθ·ｓｉｎψ－ｓｉｎφ·ｃｏｓψ），狌１，狕＝
狌１
犿
（ｃｏｓφ·ｃｏｓθ），其中，狌１＝犉１＋犉２＋犉３＋犉４ 为位置［̈狓，̈狔，

狕̈］Ｔ 的控制作用，犿为四旋翼无人机的质量，犵为重力加速度；犐狓，犐狔，犐狕 为机体绕三轴的转动惯量；犾为

螺旋桨与无人机中心的距离；犮为力矩力比例系数；狌２，狌３，狌４ 分别为姿态［̈φ，̈θ，̈ψ］
Ｔ 的控制作用．

考虑到四旋翼无人机在飞行过程中会发生故障，在四旋翼无人机的动态方程中，加入连续且有界的

加性故障函数犳ａ，犻（犻＝１，２，３，４，５，６）．加性故障是容错控制领域中通用的一种描述故障的方法，是在正

常系统动态上加上一个故障函数项，表示故障对系统的影响．另外，还考虑到在飞行过程中，系统受到外

界干扰的影响，因此，在模型中分别加入干扰函数ξ犻（犻＝１，２，３，４，５，６）．建立四旋翼无人机执行器故障

模型后，即可进行容错控制设计．
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２　内外环结构下的容错控制设计

２．１　内外环控制结构

采用内外环控制结构进行容错控制设计，如图２所示．在存在外界干扰的情况下，四旋翼无人机的

位置故障对象和姿态故障对象相应的数学模型参见式（１）．滑模观测器通过输入的位置信号犡１＝［狓，狓；

狔，狔；狕，狕］
Ｔ，姿态信号犡２＝［φ，


φ；θ，
θ；ψ，


ψ］

Ｔ 及系统受到的扰动信号犓１＝［ξ１，ξ２，ξ３］
Ｔ，犓２＝［ξ４，ξ５，ξ６］

Ｔ，

可重构系统状态犡^１＝［^狓，^狓
·
；^狔，^狔

·
；^狕，^狕

·
］Ｔ，^犡２＝［^φ，^φ

·
；^θ，^θ

·
；^ψ，^ψ

·
］Ｔ，加性故障犉^ａ，１＝［^犳ａ，１，^犳ａ，２，^犳ａ，３］

Ｔ，^犉ａ，２＝

［^犳ａ，４，^犳ａ，５，^犳ａ，６］
Ｔ 和外界干扰犓^１＝［^ξ１，^ξ２，^ξ３］

Ｔ，^犓２＝［^ξ４，^ξ５，^ξ６］
Ｔ．然后，通过观测器所得信息，采用反步

法分别设计３个位置控制输入狌１，狓，狌１，狔，狌１，狕，以及３个姿态容错控制器狌２，狌３，狌４，进一步可由狌１，狕推导

得到位置容错控制器（欠驱动控制律）狌１，相较于间接驱动结构
［２０］，其表达式简洁，在实际控制中更易实

现．而内环期望的俯仰角θｄ 和横滚角φｄ 由位置控制输入推导得到．最后，由位置容错控制器和姿态容

错控制器补偿系统受到的故障和干扰影响，四旋翼无人机就能对位置期望轨迹狓ｄ，狔ｄ，狕ｄ 及姿态期望轨

迹φｄ，θｄ，ψｄ进行稳定跟踪．

图２　内外环结构

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｎｅｒａｎｄｏｕｔｅｒｌｏｏｐｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

２．２　滑模观测器的设计

式（１）中，分别由６个微分方程表示的位置及姿态故障对象都可写成二阶通用形式，即

狓１ ＝狓２，

狓２ ＝犳（狓）＋犵（狓）狌＋犳ａ＋ξ
｝． （２）

式（２）中：［狓１，狓２］
Ｔ 为系统的状态向量；犳（狓）和犵（狓）均为连续可导函数；犳ａ 表示一个有界的故障；ξ为

一正常数，表示外界干扰，且满足｜ξ｜≤ρ３，ρ３ 表示外界干扰变化量的上界．

滑模观测器可以设计为

狓^
·

１ ＝狓^２＋狏１，

狓^
·

２ ＝犳（狓）＋犵（狓）狌＋^ξ＋狏２，

＾
ξ
·

＝狏３

烍

烌

烎．

（３）

狏１ ＝η１ｓｉｇｎ（犲１），　　狏２ ＝η２ｓｉｇｎ（狏１），　　狏３ ＝η３ｓｉｇｎ（犲３）． （４）

式（３），（４）中：狏１，狏２，狏３ 均为待设计项；η１，η２，η３ 为待设计参数；犲１＝狓１－^狓１ 表示状态实际值狓１ 与其观

测值狓^１ 间的误差；犲３＝ξ１－^ξ１ 表示实际扰动ξ与其观测值^ξ间的误差．滑模观测器包含３个状态 狓^１，^狓２

和＾ξ．为了避免抖振现象，符号函数ｓｉｇｎ用其平滑形式ｓｉｇｎ（犡）＝犡／（｜犡｜＋Δ）代替，取Δ＝０．００１．

证明：由式（２）减去式（３），可得误差系统，即

犲１ ＝犲２－狏１，　　犲２ ＝犳ａ＋犲３－狏２，　　犲３ ＝ξ－狏３． （５）

式（５）中：犲２＝狓２－^狓２＝狓＝^狓
·
表示状态实际值狓２ 与其观测值狓^２ 之间的误差，且满足｜犲２｜≤ρ１^狓２，ρ１ 为一

正常数．

步骤１　定义珓ρ１＝ρ１－^ρ１ 为犲２ 上界的估计误差，则有珓ρ
·

１＝－^ρ
·

１．选择李雅普诺夫候选函数，即

犞１ ＝
１

２
犲２１＋

１

２σ１
珓ρ
２
１． （６）

式（６）中：σ１ 为正常数．

对式（６）求导，并将式（４），（５）代入，可得
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犞１ ≤ （ρ１－η１）狘犲１狘－
１

σ１
珓ρ１^ρ

·

１． （７）

　　令η１＝^ρ１＋ε１，^ρ
·

１＝σ１｜犲１｜，ε１ 为一正常数．代入式（７），得犞１＝－ε１｜犲１｜≤０，说明犲１ 及其导数在步骤

１设计中渐近收敛于０，因此有犲２→狏１，则狏２＝η２ｓｉｇｎ（犲２）．

步骤２　选择李雅普诺夫候选函数犞２０＝
１

２
犲２２，求导得犞２０＝犲２（犳ａ＋犲３－狏２），其中，｜犳ａ＋犲３｜≤ρ２，ρ２

为一正常数．继续选择李雅普诺夫候选函数，即

犞２ ＝犞２０＋
１

２σ２
珓ρ２
２． （８）

式（８）中：σ２ 为正常数．

对式（８）求导，并将式（４），（５）代入，可得

犞２ ≤ （ρ２－η２）狘犲２狘－
１

σ２
珓ρ２^ρ

·

２． （９）

　　令η２＝^ρ２＋ε２，^ρ
·

２＝σ２｜犲２｜，ε２ 为一正常数．代入式（９），得犞２＝－ε２｜犲２｜≤０，说明犲２ 及其导数在步骤

２设计中渐近收敛于０，因此有犳ａ＋犲３→狏２．

步骤３　定义珓ρ３＝ρ３－^ρ３ 为外界干扰变化上界的估计误差，珓ρ
·

３＝－^ρ
·

３．选择李雅普诺夫候选函数

犞３ ＝
１

２
犲２３＋

１

２σ３
珓ρ
２
３． （１０）

式（１０）中：σ３ 为正常数．

对式（１０）求导，并将式（４），（５）代入，可得

犞３ ≤ （ρ３－η３）狘犲３狘－
１

σ３
珓ρ３^ρ

·

３． （１１）

　　令η３＝^ρ３＋ε３，^ρ
·

３＝σ３｜犲３｜，ε３ 为一正常数．代入式（１１），得犞３＝－ε３｜犲３｜≤０，说明犲３ 及其导数在步

骤３设计中渐近收敛于０，因此有犳^ａ≈狏２．为了避免抖振现象，滑模观测器的输出端应串联一个低通滤

波器 １

１＋犜狊
，取犜＝０．０１，即可得到该有界故障的估计值．

２．３　容错控制设计

基于滑模观测器得到的观测信息，通过反步法设计四旋翼无人机系统的位置容错控制器和姿态容

错控制器．首先，将式（２）写成如下形式，即

狓^
·

１ ＝狓^２，

狓^
·

２ ＝犳（^狓）＋犵（^狓）狌＋犳^ａ＋^ξ
烍
烌

烎．
（１２）

式（１２）中：［^狓１，^狓２］
Ｔ 表示滑模观测器输出的状态观测向量；犳（^狓）和犵（^狓）均为连续可导函数；^犳ａ和＾ξ分

别为滑模观测器输出的故障和干扰的观测值．

步骤１　定义狕１＝^狓１－狓１，ｄ为狓^１ 的跟踪误差变量，狓１，ｄ是实际状态狓１ 的期望值．定义狕２＝^狓
·

１－α１ 为

虚拟误差变量，^狓
·

１ 是狓^１ 的一阶导数，α１ 是虚拟控制变量．则有

狕１ ＝ （狕２＋α１）＋狓１，ｄ，　　狕２ ＝犳（^狓）＋犵（^狓）狌＋犳^ａ＋^ξ－α１． （１３）

　　选择李雅普诺夫候选函数犞１＝
狕１

２

２
，求导得

犞１ ＝狕１（狕２＋α１－狓１，ｄ）． （１４）

　　为了确保犞１ 负定，取虚拟控制变量α１＝－犮１狕１＋狓１，ｄ，犮１ 是一个正常数，则α１＝－犮１狕１＋̈狓１，ｄ．代入

式（１４），可得犞１＝－犮１狕
２
１＋狕１狕２．

步骤２　选择李雅普诺夫候选函数犞２＝犞１＋
狕２

２

２
，求导得

犞２ ＝－犮１狕
２
１＋狕１狕２＋狕２（犳（^狓）＋犵（^狓）狌＋犳^ａ＋^ξ＋犮１狕１－狓̈１，ｄ）． （１５）

　　为了确保犞２ 负定，设计容错控制器为

狌＝
１

犵（^狓）
（－狕１－犮２狕２－犳（^狓）－犳^ａ－^ξ－犮１狕１＋狓̈１，ｄ）． （１６）

０４４ 华 侨 大 学 学 报 （自 然 科 学 版）　　　　　　　　　　　　　　２０１９年



犺狋狋狆：∥狑狑狑．犺犱狓犫．犺狇狌．犲犱狌．犮狀

式（１６）中：犮２ 是一个正常数．

由以上步骤，可设计３个分别沿三轴的位置控制输入及内环的３个姿态容错控制器，即

狌１，狓 ＝－狕１－犮２狕２－犳^ａ，１ －^ξ１－犮１狕１＋狓̈ｄ， （１７）

狌１，狔 ＝－狕３－犮４狕４－犳^ａ，２ －^ξ２－犮３狕３＋狔̈ｄ， （１８）

狌１，狕 ＝－狕５－犮６狕６＋犵－犳^ａ，３ －^ξ３－犮５狕５＋狕̈ｄ， （１９）

狌２ ＝
犐狓
犾
－狕７－犮８狕８－

犐狔－犐狕
犐狓

θψ－犳^ａ，４ －^ξ４－犮７狕７＋φｄ（ ）¨ ， （２０）

狌３ ＝
犐狔
犾
－狕９－犮１０狕１０－

犐狕－犐狓
犐狔


φ

ψ－犳^ａ，５ －^ξ５－犮９狕９＋θｄ（ ）¨ ， （２１）

狌５ ＝
犐狕
犮
（－狕１１－犮１２狕１２－犳^ａ，６ －^ξ６－犮１１狕１１＋ψｄ

¨
）． （２２）

式（１７）～（２２）中：犮犻（犻＝１，…，１２）均是正常数．

进一步可推导得到外环的位置容错控制器为

狌１ ＝犿
狌１，狕

ｃｏｓφ·ｃｏｓθ
， （２３）

以及内外期望的俯仰角和横滚角分别为

θｄ＝ａｒｃｔａｎ
ｃｏｓψｄ·狌１，狓＋ｓｉｎψｄ·狌１，狔

狌１，（ ）
狕

， （２４）

φｄ＝ａｒｃｔａｎ
ｃｏｓθｄ（ｓｉｎψｄ·狌１，狓－ｃｏｓψｄ·狌１，狔）

狌１，（ ）
狕

． （２５）

　　针对外界干扰下的四旋翼无人机位置故障对象和姿态故障对象（１），应用滑模观测器（３），（４）对系

统存在的故障和干扰进行重构，进而通过反步法设计得到的位置容错控制器（２３）和姿态容错控制器

（２０），（２２）补偿故障和干扰，所设计的滑模观测器和容错控制器均能保证四旋翼无人机系统稳定．

３　仿真结果与分析

在 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ平台上建立一个完整的四旋翼无人机内外环控制系统并进行仿真．给定的轨

迹为一个空间螺旋体轨迹，即狓ｄ＝ｓｉｎ狋，狔ｄ＝ｃｏｓ狋，狕ｄ＝狋，ψｄ＝０．５ｒ，初始状态均设为０．横滚角与俯仰角

的期望角度由外环位置动态实时计算给出．四旋翼无人机的模型参数：犿＝２ｋｇ；犵＝９．８１ｍ·ｓ
－２；犐狓＝

犐狔＝１．０７９Ｎ·ｓ
２·ｒ－１；犐狕＝２．２５Ｎ·ｓ

２·ｒ－１；犾＝０．２ｍ；犮＝１．考虑到四旋翼无人机在飞行中受到外界

气流等干扰因素的影响，设置干扰函数ξ１＝ｓｉｎ狓，ξ２＝ｓｉｎ狔，ξ３＝ｓｉｎ狕，ξ４＝ｃｏｓ

φ，ξ５＝ｃｏｓ

θ，ξ６＝ｃｏｓ

ψ．

仿真时间为４０ｓ，且在狋＝１０ｓ时加入一个加性故障函数犳ａ，５＝３ｅｘｐ（０．０５狋）·ｓｉｎ２狋，同时，其他故障

图３　故障估计曲线

Ｆｉｇ．３　Ｆａｕｌｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｃｕｒｖｅ

犳ａ，１＝犳ａ，２＝犳ａ，３＝犳ａ，４＝犳ａ，６＝０．滑模观测器的参数取值ε犻＝３

（犻＝１，３，５，７，９，１１），ε犼＝０．１（犼＝２，４，６，８，１０，１２，…，１８），σ犻＝

３０（犻＝１，２，…，１８）；容错控制器参数取犮犻＝１２（犻＝１，２，…，

１２），初始状态均设为０．仿真结果，如图３～５所示．

由于四旋翼无人机的执行机构都是进行周期性的运转，

发生故障后会产生周期性的震荡，并且随着时间的推移震荡

加剧，震荡幅度不断变大．因此，将具有这种特性的信号作为

故障，并对其进行估计．由图３可知：滑模观测器能够实现对

该故障准确地重构．由图４可知：滑模观测器在实现故障重构

的同时，还能对系统存在的外界干扰ξ１～ξ６ 进行较为准确地

估计ξ１，ｐ～ξ６，ｐ．由图５可知：位置状态和姿态状态［狓，狔，狕，φ，

θ，ψ］
Ｔ 均能被观测器准确地观测［狓ｐ，狔ｐ，狕ｐ，φｐ，θｐ，ψｐ］

Ｔ．综上所述，所设计的滑模观测器具有较为理想

的观测性能，为进一步的容错控制提供了良好的前提．

虽然一开始四旋翼无人机就受到外界干扰（图４）的影响，但由于６个自由度上的干扰函数均可以

被滑模观测器实时估计，且在控制设计中被补偿，所以在无人机位置和姿态的整个跟踪过程曲线（图５）
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均没有因外界干扰的存在而受到恶劣的影响．另外，由图５（ｂ）可知：由于加性故障信号加在俯仰角的动

态上，因此，在故障发生时刻，θ的跟踪偏离期望曲线的幅度较大．又因为四旋翼无人机的位置动态中含

有姿态角的耦合作用，所以在图５（ａ）中，四旋翼无人机对期望轨迹［狓ｄ，狔ｄ］
Ｔ 的跟踪在１０ｓ时也会产生

些许偏离．

　　（ａ）位置干扰　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）姿态干扰

图４　干扰估计曲线

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｃｕｒｖｅ

　　（ａ）位置跟踪　　　　　　　　　　　　　　　　　　　　（ｂ）姿态跟踪

图５　四旋翼无人机的位置和姿态跟踪曲线

Ｆｉｇ．５　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒ

总体而言，所设计的俯仰容错控制器狌３ 能够对图３所示的故障进行有效的补偿，同时，位置和姿态

控制器也均能有效补偿图４所示的干扰，使发生加性故障的四旋翼无人机在外界干扰的影响下，依然能

顺利完成对给定位置和姿态的稳定跟踪．仿真结果验证了所设计的滑模观测器及容错控制器的有效性．

４　结束语

考虑到四旋翼无人机在实际飞行过程中，既会受到外界干扰的影响，又可能发生加性故障，因此，对

外界干扰下四旋翼无人机的容错控制问题进行研究．首先，为了使模型更贴近实际，在四旋翼无人机６

个自由度的动态中，分别加入故障函数及扰动函数．然后，将外界干扰作为所设计滑模观测器的一个状

态，使其对故障信息进行重构的同时，还能获得扰动的估计值．基于观测器所得信息，采用反步法设计内

环姿态控制器和外环位置控制器，补偿系统发生的故障和存在的扰动，从而保证四旋翼无人机对期望位

置和姿态的稳定跟踪．

参考文献：

［１］　黄志伟，徐苏楠，韦一，等．ＳＴＭ３２的多传感器融合姿态检测［Ｊ］．华侨大学学报（自然科学版），２０１５，３６（４）：４２２?

２４４ 华 侨 大 学 学 报 （自 然 科 学 版）　　　　　　　　　　　　　　２０１９年



犺狋狋狆：∥狑狑狑．犺犱狓犫．犺狇狌．犲犱狌．犮狀

４２６．ＤＯＩ：１０．１１８３０／ＩＳＳＮ．１０００?５０１３．２０１５．０４．０４２２．

［２］　张益鹏．四旋翼无人机自适应控制与故障容错［Ｄ］．南京：南京邮电大学，２０１４．

［３］　范佳明．四旋翼飞行器容错控制研究［Ｄ］．天津：天津工业大学，２０１７．

［４］　贺有智，刘同其．四旋翼飞行器时延积分反演容错控制［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１５，３７（１０）：２３４１?２３４６．ＤＯＩ：

１０．３９６９／ｊ．ｉｓｓｎ．１００１?５０６Ｘ．２０１５．１０．２３．

［５］　韩业壮，华容．四旋翼飞行器的ＲＢＦ网络自适应滑模控制［Ｊ］．电光与控制，２０１７，２４（１１）：２２?２７．ＤＯＩ：１０．３９６９／ｊ．

ｉｓｓｎ．１６７１?６３７ｘ．２０１７．１１．００５．

［６］　魏青铜，陈谋，吴庆宪．输入饱和与姿态受限的四旋翼无人机反步姿态控制［Ｊ］．控制理论与应用，２０１５，３２（１０）：

１３６１?１３６９．ＤＯＩ：１０．７６４１／ＣＴＡ．２０１５．５０４７６．

［７］　吴丽娜，张迎春，赵石磊，等．滑模观测器在卫星姿控系统故障诊断中的应用［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２０１１，４３

（９）：１４?１８．ＤＯＩ：１０．１１９１８／ｊ．ｉｓｓｎ．０３６７?６２３４．２０１１．０９．００３．

［８］　穆凌霞，余翔，李平，等．自适应广义滑模观测器之状态估计和故障重构［Ｊ］．控制理论与应用，２０１７，３４（４）：４８３?４９０．

ＤＯＩ：１０．７６４１／ＣＴＡ．２０１７．６０７４４．

［９］　朱芳来，李志强．非线性系统执行器故障检测及重构［Ｊ］．同济大学学报（自然科学版），２０１３，４１（７）：１１０６?１１１１．

ＤＯＩ：１０．３９６９／ｊ．ｉｓｓｎ．０２５３?３７４ｘ．２０１３．０７．０２５．

［１０］　ＬＡＮＪｉａｎｇｌｉｎ，ＰＡＴＴＯＮＲＪ，ＰＵＮＴＡＥ．Ｆａｕｌｔ?ｔｏｌｅｒａｎｔｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａ３?ＤＯＦｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｗｉｔｈａｃｔｕａｔｏｒ

ｆａｕｌｔｓａｎｄｓａｔｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＦＡＣ?ＰａｐｅｒｓＯｎＬｉｎｅ，５０（１）：５２５０?５２５５．ＤＯＩ：１０．１０１６／ｊ．ｉｆａｃｏｌ．２０１７．０８．４６５．

［１１］　侯明冬，刘金琨，田杰．欠驱动四旋翼飞行器全局轨迹跟踪滑模控制［Ｊ］．控制工程，２０１６，２３（６）：９２８?９３２．ＤＯＩ：１０．

１４１０７／ｊ．ｃｎｋｉ．ｋｚｇｃ．１５０６１１．

［１２］　王大伟，高席丰．四旋翼无人机滑模轨迹跟踪控制器设计［Ｊ］．电光与控制，２０１６（７）：５５?５８．ＤＯＩ：１０．３９６９／ｊ．ｉｓｓｎ．

１６７１?６３７ｘ．２０１６．０７．０１２．

［１３］　ＺＨＥＮＧＥｎｈｕｉ，ＸＩＯＮＧＪｉｎｇｊｉｎｇ，ＬＵＯＪｉｌｉａｎｇ．ＳｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ［Ｊ］．ＩＳＡ

Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１４，５３（４）：１３５０?１３５６．ＤＯＩ：１０．１０１６／ｊ．ｉｓａｔｒａ．２０１４．０３．０１０．

［１４］　ＢＨＡＴＫＨＡＮＤＥＰ，ＨＡＶＥＮＳＴＣ．Ｒｅａｌｔｉｍｅｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｑｕａｄｒｏｔｏｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＦｕｚｚｙＳｙｓｔｅｍｓ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：９１３?９１９．ＤＯＩ：１０．１１０９／ＦＵＺＺ?ＩＥＥＥ．２０１４．

６８９１７８７．

［１５］　李一波，宋述锡．基于模糊自整定ＰＩＤ四旋翼无人机悬停控制［Ｊ］．控制工程，２０１３，２０（５）：９１０?９１４．ＤＯＩ：１０．３９６９／

ｊ．ｉｓｓｎ．１６７１?７８４８．２０１３．０５．０２８．

［１６］　李砚浓，李汀兰，姜艺，等．基于ＲＢＦ神经网络自适应ＰＩＤ四旋翼飞行器控制［Ｊ］．控制工程，２０１６，２３（３）：３７８?３８２．

ＤＯＩ：１０．１４１０７／ｊ．ｃｎｋｉ．ｋｚｇｃ．１５０３０３．

［１７］　聂博文．微小型四旋翼无人直升机建模及控制方法研究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２００６．

［１８］　滕雄，吴怀宇，陈洋，等．基于反步法的四旋翼飞行器轨迹跟踪研究［Ｊ］．计算机仿真，２０１６，３３（５）：７８?８３．ＤＯＩ：１０．

３９６９／ｊ．ｉｓｓｎ．１００６?９３４８．２０１６．０５．０１７．

［１９］　ＺＨＡＮＧＺｈｕｏ，ＬＩＵＺｈｅｎｇｈｕａ，ＷＥＮＮｕａｎ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｄａｐｔｉｖｅｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒａ

ｈｅｘ?ｒｏｔｏｒＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｈｉｎｅｓｅＧｕｉｄａｎｃｅ，ＮａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｎａｎｊｉｎｇ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：５４７?５５２．ＤＯＩ：１０．１１０９／ＣＧＮＣＣ．２０１６．７８２８８４４．

［２０］　ＸＩＯＮＧＪｉｎｇｊｉｎｇ，ＺＨＡＮＧＧｕｏｂａｏ．ＧｌｏｂａｌｆａｓｔｄｙｎａｍｉｃｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ［Ｊ］．ＩＳＡ

Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１６，６６：２３３．ＤＯＩ：１０．１０１６／ｊ．ｉｓａｔｒａ．２０１６．０９．０１９．

（责任编辑：黄晓楠　　英文审校：崔长彩）

３４４第４期　　　　　　　　郑佳静，等：采用滑模观测器的四旋翼无人机执行器加性故障容错控制


