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基于模糊增益滑模四旋翼无人机自适应容错控制
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摘   要： 针对四旋翼无人机执行器故障下的轨迹跟踪问题，提出一种基于模糊增益滑模的自适应容错控

制方法 . 首先，针对直接控制通道利用自适应机构在线估计执行器故障并加以补偿，采用基于模糊增益的滑

模控制器设计可调控制器以满足鲁棒性要求 . 针对间接驱动通道设计基于模糊增益的滑模控制器，从而实现

无人机全通道的容错控制设计，该方法具有良好的容错能力的同时，能很好地抑制系统颤振，获得平滑的控

制信号 . 最后，对四旋翼无人机在不同控制器下的轨迹追踪性能进行了对比仿真，结果表明，系统在故障以及

扰动下具有良好的飞行性能 .
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Adaptive Fault-Tolerant Control of Quadrotor UAV Based 
on Fuzzy Gain Sliding Mode
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（School of Mechanical Engineering & Automation ， Northeastern University ， Shenyang 110819 ， China. 
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Abstract： Aiming at the trajectory tracking task of quadrotor UAV under actuator malfunction， 
an adaptive fault-tolerant control method based on fuzzy gain sliding mode is proposed.  Firstly， 
for the direct control channel， the adaptive mechanism is used to estimate and compensate for 
actuator faults and the sliding mode controller based on fuzzy gain is used to design the adjustable 
controller to meet the requirements of robustness.  For the indirect drive channel， the sliding 
mode controller based on fuzzy gain is designed to achieve control of the UAV.  This method has 
good fault-tolerant ability and it can suppress the system chatter and obtain smooth control 
signals.  Finally， the tracking performance of the quadrotor UAV under different controllers is 
compared and simulated and the results show that the system has good flight performance in the 
presence of fault and interference.
Key words： quadrotor UAV； actuator failure； fuzzy control； adaptive control； fault-tolerant 
control

近年来，随着自动化技术发展，市场出现多种

类型小型无人机，其中四旋翼无人机因其操作简

便、性能优越，造价低廉等优势被广泛应用于多种

领域 . 但由于其欠驱动、强耦合、非线性等特点［1］，

以及系统参数波动、外部扰动的影响，其轨迹追踪

控制器的设计具有很大的挑战 . 此外，四旋翼无

人机在实际飞行中不可避免地会出现一些故障，

通常其故障是不可预测的，对于无人机控制系统

的安全性与稳定性而言，如何降低系统故障的影

响，保证系统的飞行性能非常重要，因此容错控制

器的设计逐渐受到研究人员的高度重视 .

针对上述特点，国内外学者提出了多种控制

方法 ，例如反步控制［2］、滑模控制［3］、自适应控

制［4］以及基于观测器的控制［5］等 . 其中，滑模控制

利用切换项获得良好的鲁棒性和可靠性，然而在

实际问题中，滑模控制仍然存在一些缺点需要解
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决，例如到达阶段鲁棒性不足、不能保证有限时

间收敛以及抖振现象 . 为此，通常采用全局滑模

控制（GSMC）以保证到达阶段的鲁棒性［6］，利用

边界层法削弱抖振现象［7］.

近些年，随着对安全性的要求越来越高，四

旋翼无人机容错控制系统逐渐成为研究热点 .

容错控制系统可以分为被动和主动两类 . 其中，

被动容错控制器依靠系统自身的鲁棒性进行补

偿，滑模控制［8］因其自身良好的鲁棒性常常被用

于四旋翼无人机被动容错控制系统的设计，利用

时延控制［9］进行状态迭代逼近故障信息同样可

以满足系统的被动容错控制 . 但是，当偏差超过

系统自身的鲁棒性范围时，上述方法将难以保证

系统的稳定性，为扩大系统容错能力，需要采用

主动容错方法 . 主动容错控制依靠故障检测与

诊断（FDD）模块的信息来调节控制器结构，因

此，观测器技术［10］常常被应用于容错控制系统 .

文献［11］提出一种模糊状态观测器，利用模糊逻

辑系统逼近不确定非线性项，在此基础上建立积

分末端滑模控制器以保证故障下的跟踪性能 .

此外，自适应技术也能很好地用于系统的故障估

计，自适应滑模控制［12］能很好地保证无人机故障

下的轨迹追踪效果 . 文献［13］考虑四旋翼无人

机驱动器发生乘性及加性故障，提出一种基于

L1 控制的自适应容错控制器 . 文献［14］采用内

外环结构简化了四旋翼无人机自适应容错控制

系统的设计 .

基于以上分析，本文利用模糊控制解决控制

增益的取值问题，以削弱颤振的影响 . 为了增强

模糊增益滑模控制的容错能力，进一步利用自适

应模块估计系统执行器故障并加以补偿，提出四

旋翼无人机执行器故障及外源干扰下的模糊增

益滑模自适应容错控制方法 . 该方法能有效平滑

系统的控制输入，同时具有很好的抗干扰性以及

容错能力 .

1　四旋翼无人机动力学模型

1. 1　坐标变换

四旋翼无人机的机身呈垂直交叉形状，其顶

端各安有由电机驱动的旋翼 . 通过 4 个旋翼的转

速变化来实现空间 6 个自由度的运动形式，其中

水平方向的运动需要依靠姿态角的变化来实现 .

由于无人机自身运动形式与其期望跟踪轨

迹分别位于不同坐标系下，为描述其运动学关

系，需建立如图 1 所示的地面坐标系 E=（xe，ye，ze）

与机体坐标系 B=（xb，yb，zb）. 定义 P=［x，y，z］T 和

Θ=［ϕ，θ，ψ］T 分别表示无人机地面坐标系下的空

间位置以及姿态角，二者之间的坐标转换关系同

文献［6］.

1. 2　执行器故障描述

旋翼旋转所产生的向上的推力为

Ti = bΩ2
i . （1）

式中：b 为旋翼升力系数；Ωi( )i = 1234 表示第 i

个旋翼的转速 .

对应无人机的 4 种主要运动形式，无人机总

升力以及 x，y，z 轴上产生的力矩为
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式中：d 为旋翼反扭矩系数；l 为旋翼中心到无人

机中心的距离 .

控制输入如下：
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四旋翼无人机执行器故障可分为旋翼结构

性故障以及电机故障，主要包括旋翼桨叶松动、

磨损、断折，电机磨损或输出功率下降等 . 发生故

障将导致执行器输出的力与力矩达不到期望值，

可将其建立为如下模型［15］：

Uif = ρiUi + fi ( )i = 1234 . （4）

图 1　地面坐标系与机体坐标系

Fig. 1　Ground coordinate system and body 
coordinate system
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式中：Uif 表示执行器故障下的实际输出；Ui 表示

执行器期望输出；0≤ρi≤1 表示执行器乘性故障系

数；fi 表示执行器常值加性故障值 . 当 ρi=1，fi=0

时，表示无人机无执行器故障，当 0<ρi<1，fi=0 时，

表示无人机执行器发生部分失效，当 ρi=1，fi≠0 时

表示执行器发生偏执故障 . 本文针对执行器发生

偏执故障即加性故障的情况进行研究 .

1. 3　数学模型

为解决四旋翼无人机输入输出量不同这一

问题，可将无人机分为平动和转动两个子系统，

其转动子系统的运动可由其控制输入{U2， U3， 

U4}直接控制，而平动子系统的运动由总升力 U1

在三个方向上的分力控制，定义平移子系统的三

个间接控制输入分别为
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描述四旋翼飞行器动力学的方程可以用牛

顿-欧拉公式导出［14］. 考虑无人机发生执行器偏

执型故障，结合上述虚拟控制输入可建立数学模

型如下：
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ẍ = ux +D5 
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式中：Di( )i = 126 表示外界扰动力和力矩；m

表示无人机的质量；g 表示重力加速度；Ix，Iy，Iz 表

示无人机对三个坐标轴的转动惯量 .

2　容错控制器

控制目标为在外部干扰和执行器故障的条

件 下 ，驱 动 四 旋 翼 无 人 机 追 踪 期 望 轨 迹

{ }xd yd zd ψd . 针对无人机平移和旋转两个子系

统，可将控制系统分为内外环结构 . 通过设计外

环平移子系统得到控制输入{ }ux uy uz ，通过反解

模块可以得到控制输入 U1 以及内环期望姿态角

{ }ϕd θd ，通过设计内环姿态子系统得到内环控制

率 U2-4，以简化欠驱动控制系统的结构 .

无人机执行器故障将直接影响其控制输入

U1-4，其控制输入 U1 主要作用于高度通道，因此

可将姿态角与高度通道定义为直接驱动通道，对

其设计有效的容错控制律以抵消执行器故障的

影响，而水平位置通道属于间接控制通道，其主

要用于得到期望姿态角，执行器故障对其的直接

影 响 可 忽 略 不 计 ，故 仅 需 要 对 其 设 计 鲁 棒 控

制器 .

本文所研究的四旋翼无人机模糊增益滑模

自适应容错控制系统结构如图 2 所示 .

2. 1　直接驱动通道

四旋翼无人机直接驱动通道由控制输入直接

驱动，同时也直接受无人机执行器故障影响，故其

需要有良好的容错以及抗干扰能力 . 本文考虑利

用滑模控制理论设计可调控制器以保证系统的鲁

棒性，利用自适应机构估计执行器故障值进而调

整控制器以达到容错的目的 . 首先根据系统模型

（6）将直接驱动通道转换为状态空间方程的形式：

Ẍ =Af +BU +N +D. （7）

式中：状态变量 X=［x1，x2，x3，x4］
T=［z，ϕ，θ，ψ］T；控

制 输 入 U=［uz，U2，U3，U4］
T；执 行 器 故 障 值 f =

［f1，f2，f3，f4］
T，包含空气阻力在内的未知外部干

扰 D=［D1 ，D2 ，D3 ，D4］
T. 故 障 系 数 矩 阵 A=

diag［cosx2cosx3/m，1/Ix，1/Iy，1/Iz］，控制输入系数

矩 阵 B=diag［1，1/Ix，1/Iy，1/Iz］，N 为 非 线 性 耦 合

项，其形式如下：
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图 2　控制器结构

Fig. 2　Controller structure
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为了便于后续控制器设计与证明，给出以下

假设 .

假设 1［16］ 假设包含空气阻力在内的位置外

部干扰 Di （i=1，2，…，6）均有界，即

Di≤Dimax. （9）

其中，Dimax为已知正常数 .

定义状态变量期望值 Xd=［zd，ϕd，θd，ψd］
T. 其

中 zd 和 ψd 由期望轨迹直接得到，ϕd 和 θd 由 3. 2 节

中所设计的控制器通过姿态角反解进一步得到 .

定义跟踪误差 e=X-Xd，定义滑模面：

s = ė + ce. （10）

式中，c=diag（c1，c2，c3，c4）为正的对角增益矩阵 .

对式（10）求导可以得到

ṡ = ë + cė =Af +BU +N +D - Ẍd + cė. （11）

为保证系统的收敛速度，采用指数趋近律：

ṡ =-ε sgn s - ks ε > 0k > 0. （12）

结合式（11）和式（12），可调控制输入设计为

U1 =B-1[ ]Ẍd -N - cė - ks - ε sgn(s)-Af̂ .（13）

式 中 ：k=diag（k1，k2，k3，k4）为 正 的 对 角 矩 阵 ；ε =

diag ( )ε1 ε2 ε3 ε4 为 正 的 切 换 增 益 ，εi >

Di max( )i = 1234 ；f̂ = [ ]f ̂1 f ̂2 f ̂3 f ̂4
T

为 执 行 器 加 性

故障的估计值，估计误差记为 e f = f - f̂，由于执行

器故障变化缓慢，可认为 ė f =- ḟ̂.

引理 1［17］ 如果函数 V（t）：R+→R+≥0，其导数

V̇ ( )t ≤- f ( )t ，其 中 f ( )t ：R+→R+≥0，且 其 导 数

f ̇ ( )t Î L¥，则有 lim
t®¥

f ( )t = 0.

定理 1 考虑存在外部扰动以及执行器故障

的四旋翼无人机直接驱动系统（7），存在合适的

控制增益以及自适应律使得上述自适应滑模控

制（11）能保证系统所有输出渐进收敛到指定飞

行轨迹 .

证明 选取 Lyapunov 函数：

V1 =
1
2

sT s +
1
2

eT
f γe f. （14）

式中，γ=diag（γ1，γ2，γ3，γ4）为正的对角矩阵 .

对 V1求导并将式（13）代入可得

V̇1 = sT ṡ + eT
f γė f =

sT( )Af + BU1 + N + D -Ẍd + cė -eT
f γḟ̂ =

sT[ ]Ae f + D -ks -ε sgn ( )s -eT
f γḟ̂ =

∑
i = 1

4

[ ]-ki s
2
i + Di si -εi sisgn ( )s i + eT

f ( )As -γḟ̂ ≤

∑
i = 1

4

[ ]- ki s
2
i - ( )εi -Di max | si | + eT

f ( )As -γḟ̂ . （15）

自适应律设计为

ḟ̂ =-γ-1Αs. （16）

代入式（15）可得

V̇1 ≤ ∑
i = 1

4

[ ]- ki s
2
i - ( )εi -Di max | si | ≤ 0. （17）

因此闭环系统中的所有信号都是有界的，即

式中，sÎ L¥，ef Î L¥，ṡÎ L¥. 定义如下正定函数：

g ( )x =∑
i = 1

4

ki s
2
i ≤ V̇1. （18）

则有

ġ ( )x =∑
i = 1

4

2ki si ṡi Î L¥. （19）

利用引理 1 可以证明 lim
t®¥

si = 0，系统是有限

时间稳定的，证毕 .

采用 sat（s）代替 sgn（s），得到的滑模自适应

容错控制器形式如下：

USMAFTC =B-1[ ]Ẍd -N - cė - ks - εsat ( )s -Af̂ .（20）

2. 2　间接驱动通道

四旋翼无人机间接驱动通道包括两个方向

的水平位移，由姿态角变化间接驱动，执行器故

障对其直接影响可忽略不计，控制目标为通过

设计虚拟控制输入 ux，uy 使得无人机水平方向位

移追踪其期望值{xd，yd}，利用滑模控制理论设计

其 控 制 器 . 间 接 控 制 通 道 状 态 空 间 方 程 可 表

示为

Ẍ2 =U2 +D2. （21）

式中：状态变量 X2=［x5，x6］
T=［x，y］T；控制输入 U2=

［ux，uy］
T，包含空气阻力在内未知外部干扰 D2=

［D5，D6］
T.

参考以上直接驱动通道控制器设计，针对间

接驱动通道的滑模控制器可设计为

U2 = Ẍ2d - c2 ė2 - k2 s2 - ε2 sgn ( )s2 . （22）

式中 ：X2d=［xd，yd］
T；跟踪误差 e2=X2-X2d；滑模面

s2 = ė2 + c2e2，c2 = diag ( )c5 c6 ；k2 = diag ( )k5 k6 ；ε2 =

diag ( )ε5 ε6 均 为 正 的 对 角 增 益 矩 阵 ；εi >

Di max( )i = 56 .

定理 2 考虑存在外部干扰的四旋翼无人机

间接驱动系统（20），存在合适的控制增益使得上

述滑模控制（21）能保证系统所有输出渐进收敛

到指定飞行轨迹 .

证明 选取 Lyapunov 函数：

V2 =
1
2

s2
T s2. （23）

对 V2求导并将式（21）代入可得
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V̇2 = s2
T ṡ2 =

s2
T[ ]D2 -k2 s2 -ε2 sgn ( )s2 =

∑
i = 5

5

[ ]- ki s
2
i + Di si -εi sisgn ( )si ≤

∑
i = 5

5

[ ]- ki s
2
i - ( )εi -Di max | si | ≤ 0. （24）

因此，系统在限时间内稳定，证毕 .

用 sat（s）代替 sgn（s），得到的滑模容错器形

式如下：

USM = Ẍ2d - c2 ė2 - k2 s2 - ε2sat ( )s2  （25）

ϕd = arcsin ( ux sinψd - uy cosψd

u2
x + u2

y + u2
z )  （26）

U1 =m u2
x + u2

y + u2
z  （27）

2. 3　模糊增益控制系统设计

由上述分析可知，四旋翼无人机系统的稳定

性和控制精度与增益参数取值密切相关 . 控制律

中的切换项即饱和函数 sat（s）是系统具有良好鲁

棒性的关键，但同时也是造成抖振现象的原因 .

为保证无人机系统的稳定性，通常选取较大的饱

和函数控制增益，而较大的控制增益意味着较大

的控制输入，这将导致不必要的能量损耗以及较

大的控制器抖动，引起电机转速高频振荡，容易

引起电机结构发生故障 . 为了改善参数自适应

性，减小抖动，改善控制效果，引入模糊控制理论

解决饱和函数控制增益取值问题 .

滑模函数 si( )i =  xyzϕθψ 作为模糊输入，

其 模 糊 集 为 { }NBNSZOPSPB ，控 制 增 益

ε̂ i( )i =  xyzϕθψ 作 为 模 糊 输 出 ，其 模 糊 集 为

{ }ZOPSPB . 设置模糊规则如下：

规则 1：如果 ei是 NB，则 ε̂ i 是 PB；

规则 2：如果 ei是 NS，则 ε̂ i 是 PS；

规则 3：如果 ei是 ZO，则 ε̂ i 是 ZO；

规则 4：如果 ei是 PS，则 ε̂ i 是 PS；

规则 5：如果 ei是 PB，则 ε̂ i 是 PB.

综上所述，直接驱动通道的模糊增益滑模自

适应容错控制器形式如下：

UFSMAFTC=B-1[ ]Ẍd-N-cė-ks- ε̂sat ( )s -Af̂ .（28）

式中，ε̂ = diag ( )ε̂1 ε̂2 ε̂3 ε̂4 为模糊增益矩阵 .

间接驱动通道的模糊增益滑模控制器形式

如下：

UFSM = Ẍ2d - c2 ė2 - k2 s2 - ε̂2sat ( )s2 . （29）

式中，ε̂2 = diag ( )ε̂5 ε̂6 为模糊增益矩阵 .

3　仿真分析对比

为验证所提出的模糊增益滑模自适应容错

控制方法的可行性，在仿真环境中进行了无人机

的轨迹追踪实验，其中引入了执行器加性故障和

外部干扰 . 四旋翼无人机的物理参数和控制参数

如表 1 和表 2 所示，通过两种场景下的对比验证

了所提控制方案的容错能力与控制性能 .

3. 1　容错能力对比

期望轨迹从初始状态 X1=［x，y，z，ϕ，θ，ψ］=

［1，1，0，0，0，0］沿竖直方向上升后沿方形轨迹运

动，仿真时间 30 s. 为验证上述方法的容错能力，

在仿真第 20 s 对无人机控制输入 U1加入 8 N 的升

力损失，对控制输入 U2和 U3加入 0. 2 N·m 的力矩

损失 .

图 3 和 图 4 分 别 为 反 步 控 制（back stepping 

control，BSC）和本文所提模糊增益滑模自适应容

错控制（fuzzy sliding mode adaptive fault-tolerant 

表 1　四旋翼无人机物理参数
Table 1　Physical parameters of quadrotor UAV

参数

l

m

g

Ix

Iy

Iz

数值

0. 275

1. 5

9. 81

3. 259×10-2

3. 259×10-2

6. 059×10-2

单位

m

kg

m/s2

kg·m2

kg·m2

kg·m2

表 2　控制参数
Table 2　Control parameters

参数

指数趋近律增益

滑模面增益

自适应增益

符号

{ }c1 c2 c3 c4 c5 c6

{ }k1 k2 k3 k4 k5 k6

{ }γ1 γ2 γ3 γ4

数值

{ }222211

{ }555522

{ }0. 2505050

图 3　轨迹追踪效果对比图

Fig. 3　Comparison of trajectory tracking effect
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control，FSMAFTC）两种控制器控制下的四旋翼

无人机位置轨迹追踪及姿态跟踪效果对比图 . 从

图中可以看出，BSC 在故障发生后无法驱动无人

机沿指定轨迹运动，追踪误差不再收敛，姿态角

也不再收敛于其期望值，因为传统 BSC 对于系统

未建模项没有补偿能力 . 相反，FSMAFTC 在故

障发生初期产生一定的追踪误差，随后能较快地

驱使无人机回到指定运动轨迹，之后追踪误差始

终保持在很小的范围内，是由于故障发生后自适

应机构可以迅速估计执行器故障值并进行补偿 .

这证明了 FSMAFTC 在执行器故障发生后依然能

保证无人机的轨迹追踪性能，具有良好的容错

能力 .

3. 2　抗干扰及输入性能对比

期望轨迹从初始状态 X2 = [ ]220000 沿一

空间螺旋线上升，之后在空中沿双扭线轨迹飞

行，仿真时间 80 s. 在仿真第 50 s 对无人机旋翼

3，旋翼 4 加入故障引起的大小为 3 N 的升力损

失，同时考虑外界干扰，对无人机水平方向加入

周期变化的干扰 0. 5 sin（t）.

图 5 所示为自适应滑模容错控制（ASMFTC）

和 所 提 模 糊 增 益 滑 模 自 适 应 容 错 控 制

（FSMAFTC）两种控制器控制下的四旋翼无人机

位置轨迹对比图 . 可以看出 ASMFTC 在一定的

外界干扰下能够保证无人机的轨迹追踪效果，且

在发生执行器故障后能快速做出响应回到期望

轨迹，具有良好的鲁棒性与容错能力 . 此外，本文

所提出的 FSMAFTC 同样具有良好的鲁棒性与容

错能力，还提高了无人机的飞行性能，使得其在外

界干扰下的飞行轨迹更加平滑，这证明了本文所

提 FSMAFTC 可以在外界扰动以及执行器加性故

障的情况下保证四旋翼无人机良好的飞行性能 .

四旋翼无人机姿态追踪和控制输入对比如

图 6 和图 7 所示 . 可以看出，SMAFTC 能够补偿

执行器故障，但其控制下的姿态以及控制输入信

号存在抖振现象，虽然采用边界层饱和函数替代

开关函数能在一定程度上抑制抖振现象 . 但为保

证欠驱动四旋翼无人机系统的稳定性，选取较为

保守的切换项增益使得 SMAFTC 难以较好地抑

制抖振 . 相比之下，FSMAFTC 通过引入模糊系

统，自适应调节饱和函数增益的数值，实现了平

滑的姿态追踪以及控制输入，避免了能量的浪

费 . 这说明该控制策略在抖振抑制以及平滑输入

方面具有很好的优越性 .

图 4　姿态角追踪效果对比图

Fig. 4　Comparison of attitude tracking effect
（a）～（c）—反步法控制； （d）～（f）—模糊增益滑模自适应容错控制 .

图 5　轨迹追踪效果对比图

Fig. 5　Comparison of trajectory tracking effect
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4　结  语

1） 本文结合自适应控制与滑模控制设计四

旋翼无人机容错控制器 . 常规依靠系统鲁棒性的

被动容错控制器需要保守设计，以保证系统的稳

定性，由此将产生不必要的能量损耗，而自适应

控制能有效地对故障信息重构，优化了被动容错

控制的控制性能，同时保留了滑模控制对于外界

干扰的鲁棒性 .

2） 利用模糊控制的方法解决滑模切换增益

的取值问题，可根据干扰的变化实时调整控制增

益，有效减小了控制系统的抖振问题，获得了平

滑的控制输入 .

3） 本文仅对四旋翼无人机发生加性执行器

故障的情况进行讨论，对于其他类型的故障还需

进一步研究 .
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