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　　摘　要：针对四旋翼飞行器姿态控制系统的故障重构问题，提出一种基于ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ算法的扩张状态观

测器，以扩张状态的形式对飞行器执行机构故障进行直接估计，同时实现了旋翼增益故障的故障隔离与精确重

建。为抑制外部扰动对观测器稳定性的影响，一般需要将观测器的增益设置较大，但同时会引发噪声扩展问题。

因此引入了观测器参数的自适应调整算法，在保证观测器稳定收敛的同时降低了噪声对故障重构精度的影响。

此外，基于李雅普诺夫方法证明了滑模观测器的渐近收敛特性，并通过数值仿真验证了观测器对故障重构的有效

性。仿真结果表明所构建的故障观测器能够迅速地对执行机构故障做出反应，并在外界扰动存在的情况下对故

障程度实现准确估计。
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０　引　言

四旋翼飞行器［１４］属于一种微小型旋翼式无人飞行器，

具有外形简单、结构紧凑、灵活机动等优点，已被广泛应用

于执行各类实际任务。由于空中环境不可预知的变化以及

元器件的磨损或老化，其在飞行过程中比较容易发生故障，
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带来重大的经济损失甚至地面人员伤亡。因此，需要在故

障发生之后第一时间能够检测到故障的发生甚至估计出故

障的程度。目前关于四旋翼飞行器故障检测与重构的研究

已取得了一定的研究成果［５８］。

当前针对四旋翼飞行器故障检测的研究大多基于滑

模观测器［９１４］的方法，通过观测飞行器姿态角数据与高度

数据的变化对故障情况进行监控。而在实际情况下，飞行

器携带的高度测量设备（包括超声波、气压计、全球定位系

统等），都具有数据帧频低、测量精度差等缺点，严重影响

了故障检测算法在实际情况下的应用效果。而用来测量

实时角速度的陀螺仪，是飞行器上安装的响应最快、精度

最高的测量设备，因此本文将陀螺仪反馈的角速度作为观

测状态量构建故障观测器。由于四旋翼飞行器４组执行

机构相对于３个方向的姿态角速度反馈具有输入冗余特

性，传统滑模观测器方法难以用来实现重构故障，本文引

入一种扩张状态观测器（ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）作

为故障观测器，将执行机构故障作为扩张的状态直接进行

估计，并利用系统的输入耦合特性将故障重构到具体的执

行器上。

ＥＳＯ是自抗扰控制器（ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎ

ｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）系统
［１５］的重要组成部分，可以较为精准地估计

出系统当前的未知动态，估计量将被补偿到控制系统中，从

而使控制系统的鲁棒性能得到有效提高［１６１７］，并已被应用

于四旋翼飞行器的控制系统当中［１８２２］。由于非线性ＥＳＯ

的稳定性分析较为困难、参数整定也比较复杂，因此目前对

ＥＳＯ 的研究主要集中在线性 ＥＳＯ 上
［２３］。但相比线性

ＥＳＯ，非线性ＥＳＯ也有其独有的优势：在低频段跟踪效果

更好，在原点附近稳定性更强，具有有限时间收敛特性。本

文通过引入一种ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ算法
［２４２６］构建 ＥＳＯ观测

器。这是一种非线性的二阶滑模算法，具有抗干扰能力强、

有效抑制抖振等优点。目前对于这种非线性算法已经有了

较为完备的稳定性证明［２７２８］，可以在分析非线性ＥＳＯ的稳

定性时加以借鉴。此外，由于未知扰动与故障的动态特性

难以提前获取，为维持ＥＳＯ收敛常需要选取较大的观测器

参数，这就会放大环境噪声的影响，降低重构精度。因此，

本文引入观测器参数的自适应算法，实现无故障情况下，采

用较小系数以降低噪声影响。出现故障之后，提高参数保

证稳定收敛。最后，针对四旋翼飞行器姿态控制系统的冗

余输入特性，提出了故障的解耦重构方法，并分析了未知扰

动对重构精度的影响。

１　故障条件下的飞行器姿态动力学模型

四旋翼飞行器的结构如图１所示，其中坐标系犗狓犫狔犫狕犫

与犗狓犲狔犲狕犲 分别表示机体坐标系与地面坐标系；Ω犻，犻＝１，２，

３，４表示对应旋翼的转速，其中位于前方与后方的两个旋

翼（Ω１ 和Ω３）为逆时针旋转，纵向的两个旋翼（Ω２ 号和Ω４）

则是沿顺时针方向转动。利用这种成对型的旋翼布局结

构，整套四旋翼驱动系统可以向飞行器提供所需的姿态控

制力矩：当增加（或降低）纵向两旋翼的转速并且同时降低

（或增加）横向两个旋翼的相同转速，飞行器可以实现期望

的偏航转动。而飞行器的俯仰角则可以通过增加（降低）前

方旋翼并降低（增加）后方旋翼同一个转速进行改变。滚转

角控制方式与俯仰角类似，通过改变横向两个旋翼的转速

实现控制。

图１　四旋翼飞行器结构
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１．１　飞行器姿态转动动力学分析

定义飞行器动量矩为

犎＝ｄｉａｇ（犐狓ω狓，犐狔ω狕，犐狔ω狕）

式中，ω＝［ω狓，ω狔，ω狕］
Ｔ 表示角速度；犐＝［犐狓，犐狔，犐狕］

Ｔ 表示转

动惯量。进而，由ＮｅｗｔｏｎＥｕｌｅｒ方程可以得到飞行器的姿

态转动动力学方程为
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式中，向量犕 为由旋翼提供的合力矩，可以表示为
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式中，犫１ 为升力系数；犫２ 为反扭力矩系数；犱为旋翼转轴到

飞行器机体中心的距离；Δ犕＝［Δ犕１，Δ犕２，Δ犕３］
Ｔ 为未知

的扰动力矩。

１．２　旋翼故障对飞行器姿态运动的影响

本文主要针对旋翼增益型故障的重构问题进行研究，

这种故障一般是指某个旋翼面出现了部分损伤，而只能提

供一部分期望升力，可由乘法算式表示为

Ω
２
犻＝犳犻（狋）Ω

２
犻犮，犻＝１，２ （３）

式中，Ω犻犮表示控制系统向旋翼犻发出的指令转速；故障系数

犳犻表示旋翼犻发生故障的程度，当犳犻＝０时，表示“完全失

效”故障，当犳犻＝１时，表示无故障发生，当０＜犳犻＜１时，表

示“增益型”故障。因此，可以在飞行器的动力学模型中加

入一个４×４的对角矩阵函数犉（狋）来表示各个旋翼可能出

现的故障情况，且其满足条件：
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犉（狋）＝
ｄｉａｇ（１，１，１，１），狋＜犜０

ｄｉａｇ（犳１，犳２，犳３，犳４），狋≥犜
烅
烄

烆 ０

（４）

式中，犜０ 表示发生故障的时间。将式（２）～式（４）代入式（１），

就可以得到存在旋翼故障与未知扰动时飞行器的姿态运动

动力学模型为

犑

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅狕

＝－

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅狕

×

犐狓ω狓

犐狔ω狔

犐狕ω

熿

燀

燄

燅狕

＋犅狌＋犵（狋） （５）

式中，狌＝［Ω
２
１，Ω

２
２，Ω

２
３，Ω

２
４］

Ｔ 表示旋翼转速的输入；犵（狋）＝

犑－１（－犅（犐－犉）狌＋Δ犕）表示包含故障在内的综合扰动；

犑＝ｄｉａｇ（犐狓，犐狔，犐狕）表示转动惯量矩阵；而输入矩阵犅可表

示为

犅＝

０ －犱犫１ ０ 犱犫１

－犱犫１ ０ 犱犫１ ０

－犫２ 犫２ －犫２ 犫

熿

燀

燄

燅２

２　旋翼故障诊断

２．１　基于狊狌狆犲狉狋狑犻狊狋犻狀犵算法的犈犛犗

针对状态变量为狓＝［狓１，狓２］
Ｔ 的二阶系统：

狓１＝狓２

狓２＝犳（狓１，狓２，狋
烅
烄

烆 ）
（６）

定义观测器的状态变量狕＝［狕１，狕２］
Ｔ，构造二阶ＥＳＯ

［９］为

狕１＝狕２－犵１（狕１－狓１（狋））

狕２＝－犵２（狕１－狓１（狋
烅
烄

烆 ））
（７）

式中，基于ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ算法
［１９］构建的非线性函数犵１（·）

和犵２（·）可以表示为

犵１（·）＝犽１｜狕１－狓２｜
１／２
ｓｉｇｎ（狕１－狓１）

犵２（·）＝犽２ｓｉｇｎ（狕１－狓２
烅
烄

烆 ）
（８）

构建李雅普诺夫函数

犞（犲）＝２犽２｜犲１｜＋
１

２
ｅ
２
２＋
１

２
（犽１｜狕１｜

１／２
ｓｉｇｎ（犲１）－犲２）

２
＝ζ

Ｔ犘ζ≥０

（９）

式中，

犲＝［犲１，犲２］
Ｔ
＝［狕１－狓１，狕２－狓２］

Ｔ

ζ＝［｜犲１｜
１／２
ｓｉｇｎ（犲１），犲２］

Ｔ

犘＝
１

２
４犽２＋犽

２
１ －犽１

－犽１

熿

燀

燄

燅２

由文献［１９］可知，当函数犳（狓１，狓２，狋）满足有界条件时，

选择适当参数犽１ 和犽２ 能够保证观测误差犲在有限时间内

收敛到零。

２．２　四旋翼飞行器的自适应二阶滑模故障观测器

定义观测器状态量ω^＝［ω^狓，ω^狔，ω^狕］
Ｔ 以及观测误差ε＝

ω－ω^，构建飞行器执行机构的故障重构观测器为

犑

ω^
·

狓

ω^
·

狔

ω^
·

熿

燀

燄

燅狕

＝－

ω狓

ω狔

ω

熿

燀

燄

燅狕

×

犐狓ω狓

犐狔ω狔

犐狕ω

熿

燀

燄

燅狕

－犑

犽狓（狋）ε狓ｓｉｇｎ（ε狓）

犽狔（狋）ε狔ｓｉｇｎ（ε狔）

犽狕（狋）ε狕ｓｉｇｎ（ε狕

熿

燀

燄

燅）

－

犑狑＋犅狌

狑
·

＝－

犾狓（狋）ｓｉｇｎ（ε狓）

犾狔（狋）ｓｉｇｎ（ε狔）

犾狕（狋）ｓｉｇｎ（ε狕

熿

燀

燄

燅

烅

烄

烆 ）

（１０）

式中，犽犻（犻＝狓，狔，狕）和犾犻（犻＝狓，狔，狕）表示观测器系数。由

式（５）与式（１０）可以得到关于观测误差ε的状态方程为

ε狓（狋）

ε狔（狋）

ε狕（狋

熿

燀

燄

燅）

＝－

犽狓（狋）｜ε狓｜
１／２
ｓｉｇｎ（ε狓）

犽狔（狋）｜ε狔｜
１／２
ｓｉｇｎ（ε狔）

犽狕（狋）｜ε狕｜
１／２
ｓｉｇｎ（ε狕

熿

燀

燄

燅）

＋

γ狓

γ狔

γ

熿

燀

燄

燅狕

γ狓（狋）

γ狔（狋）

γ狕（狋

熿

燀

燄

燅）

＝－

犾狓（狋）ｓｉｇｎ（ε狓）

犾狔（狋）ｓｉｇｎ（ε狔）

犾狕（狋）ｓｉｇｎ（ε狕

熿

燀

燄

燅）

＋

犵狓（狋）

犵狔（狋）

犵狕（狋

熿

燀

燄

燅

烅

烄

烆 ）

（１１）

式中，γ（狋）＝犵（狋）－狑表示扰动的估计误差。由ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ

算法的稳定性［１７］可知，为保证在飞行器故障发生前后观测

器都可以稳定收敛，一般需要取较大的犽犻 与犾犻 值，使得在

没有故障或故障较小时环境噪声对观测精度的影响增加。

因此，在本节中引入犽犻 与犾犻 的自适应更新算法，首先定义

一个自适应变量η犻及其自适应函数：


η犻＝

｜犲犻槡 ｜／２δ犻，犲犻＞η
－

犻

０，犲犻≤η
－

烅
烄

烆 犻

（１２）

式中，δ犻为设定的正系数。由于受到外界扰动的影响，观测

误差ε犻不能保证精确收敛到零，而是在零附近小幅振荡。

如果没有设定门限值，则会使得观测器系数犽犻 与犾犻 无限制

地增大，降低观测精度甚至导致观测器发散。而在式（１２）

中引入预设的门限值η
－

犻，使得误差进入η
－

犻 范围内后，观测

器参数将不再增大，能够有效抑制参数过度增长带来的噪

声放大等问题。进一步得到参数犽犻的计算公式为

犽犻＝
η犻
２δ犻λ犻

＋８
δ
３
犻

λ犻
＋２δ犻 （１３）

犾犻的计算公式为

犾犻＝
η犻
２λ犻
＋８
δ
４
犻

λ
＋
λ犻
２
＋４δ

２
犻 （１４）

式中，λ犻为另一个预设的正系数。则由式（１０）～式（１４）可

以得到如下定理。

定理１　对于式（５），当故障扰动函数犵（狋）的导数满足

有界条件｜犵犻（狋）｜≤ζ犻时，构建式（１０），且由式（１２）～式（１４），

可以使得式（１０）是渐进稳定的。

证明　定义滑模面

σ＝

σ狓

σ狔

σ

熿

燀

燄

燅狕

＝

｜ε狓｜
１／２
ｓｉｇｎ（ε狓）

｜ε狔｜
１／２
ｓｉｇｎ（ε狔）

｜ε狕｜
１／２
ｓｉｇｎ（ε狕

熿

燀

燄

燅）

（１５）
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则有｜σ犻｜＝｜犲犻｜
１／２以及ｓｉｇｎ（σ犻）＝ｓｉｇｎ（犲犻）。定义扩张的状

态量狕＝［σ，γ］
Ｔ，且由式（１０）与式（１５）可以得到其状态方

程为

狕＝ σ
·



熿

燀

燄

燅γ
＝
犃１１ 犃１２

犃２１ 犃

熿

燀

燄

燅２２
［］σ
γ
＋ ０

犵
［ ］（·）

（１６）

式中，矩阵犃的系数为

犃１１＝－ｄｉａ
烄

烆

ｇ
犽狓
２｜σ狓｜

，
犽狔
２｜σ狔｜

，
犽狕
２｜σ狕

烌

烎
｜

犃２１＝－ｄｉａ
烄

烆

ｇ
犾狓

｜σ狓｜
，
犾狔
｜σ狔｜

，
犾狕

｜σ狕

烌

烎
｜

犃１２＝ｄｉａ
烄

烆

ｇ
１

２｜σ狓｜
， １
２｜σ狔｜

，１
２｜σ狕

烌

烎
｜

犃２２＝

烅

烄

烆 ０

构造李雅普诺夫函数为

犞（狕，η）＝
１

２∑犻＝狓，狔，狕
（η犻－ζ

２
犻 －８δ

２
犻ζ犻）

２
＋狕

Ｔ犘狕 （１７）

式中，正定系数矩阵犘的表达式为

犘＝
ｄｉａｇ（λ犻＋４δ

２
犻） －２ｄｉａｇ（δ犻）

－２ｄｉａｇ（δ犻） 犐

熿

燀

燄

燅３

（１８）

尽管犞（狕，η）在区间犛＝｛（σ，γ）∈犚
２
｜σ＝０｝内不满足局

部Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ连续条件，但由于状态轨迹σ（狋）与γ（狋）均为关

于时间的绝对连续函数，且犞（狕，η）在区间犛外均为连续可

导的。因此，基于Ｚｕｂｏｖ
［１４］仍可通过犞（狕，η）关于时间的导

数特性分析其收敛性。

计算犞（狕，η）沿误差系统式（１０）的导数可得

犞（狕，η）＝ ∑
犻＝狓，狔，狕

（η犻－ζ
２
犻 －８δ

２
犻ζ）

η犻＋

狕Ｔ犘狕＋狕
Ｔ犘狕＝

∑
犻＝狓，狔，狕

（η犻－ζ
２
犻 －８δ

２
犻ζ犻）

狘σ犻狘
２δ犻

＋狕
Ｔ（犃Ｔ犘＋犘犃）狕＋

［０ 犵（狋）］犘狕＋狕
Ｔ犘 ０

犵（狋
［ ］） ≤

－
１

狘σ犻

烄

烆
狘
狕Ｔ珟犙狕－ ∑

犻＝狓，狔，狕

（η犻－ζ
２
犻 －８δ

２
犻ζ犻）

狘σ犻狘
２

２δ

烌

烎
犻

（１９）

式中，系数矩阵珟犙的表达式为

珟犙１１＝ｄｉａｇ（犽犻λ犻＋４犽犻δ
２
犻－４δ犻犾犻－４δ犻ζ犻）

珟犙１２＝珟犙２１＝ｄｉａ
烄

烆

ｇ －δ犻犽犻＋犾犻－
１

２
λ犻－２δ

２
犻＋ｓｉｇｎ（γ犻σ犻）ζ

烌

烎

犻

珟犙２２＝２ｄｉａｇ（δ犻

烅

烄

烆 ）

将式（１２）代入式（１９），可得

犞（狕，η）≤－
１

狘σ犻狘∑犻＝狓，狔，
烄

烆
狕

ζ
２
犻

２δ犻
σ
２
犻 ＋２ζ犻狘σ犻γ犻狘＋２δ犻γ

２
烌

烎

犻 ＝

－
１

狘σ犻狘
狕Ｔ^犙狕≤０ （２０）

式中，

犙^＝
１

２
ｄｉａｇ（ζ

２
犻／δ犻） ｄｉａｇ（ｓｉｇｎ（γ犻σ犻）ζ犻）

ｄｉａｇ（ｓｉｇｎ（γ犻σ犻）ζ犻） ２δ

熿

燀

燄

燅犻

为对称正定矩阵。由ＬａＳａｌｌｅ’ｓ原理可知状态量狕保证渐

进收敛，即狋→∞时，σ→０且γ→０。 证毕

２．３　故障隔离与重构

由定理１可知，变量γ将最终收敛到零，进一步可得

犑狑＝－犅（犐－犉）狌＋Δ犕 （２１）

由于变量狑∈犚
３×１，矩阵犉∈犚

４×４、犅∈犚
３×４，因此不能

直接通过逆矩阵计算直接得到故障系数犳犻 的估计值。分

解式（２１）可得

犐狓狑１＝Δ犕１＋犱犫１（１－犳２）Ω
２
２－犱犫１（１－犳４）Ω

２
４

犐狔狑２＝Δ犕２＋犱犫１（１－犳１）Ω
２
１－犱犫１（１－犳３）Ω

烅
烄

烆
２
３

（２２）

即变量狑１ 只受到２号与４号旋翼的故障影响，而变量狑２

则只受到１号与３号旋翼的故障影响。选取狑１ 与狑２ 作为

判断故障发生与位置的残差信号，构建一个故障初步隔离

算法：

｜狑１｜＞狑
⌒， ２号或４号旋翼发生故障

｜狑２｜＞狑
－， １号或３

烅
烄

烆 号旋翼发生故障
（２３）

综上所述，在式（１０）的作用下，将观测器输出与式（２２）结

合，就可以实现在线的故障检测与初步定位。当｜狑１｜＞ρ，

即故障发生在旋翼２或旋翼４上时，有犳１＝犳３＝１，由

式（２１）可得

犑狑＝－珚犅２４
（１－犳２）Ω

２
２

（１－犳４）Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

＋Δ犕 （２４）

式中，矩阵珚犅２４∈犚
３×２由输入矩阵犅的第２列与第４列组

成。由于矩阵犌＝［珚犅２４，犐３］的秩等于３，因此无法实现故障

与扰动间的解耦重构，只能得到故障的近似重构算法：

犳
－

２

犳
－

熿

燀

燄

燅４

＝１＋ Ω
４
２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
４
４

－１

（珚犅Ｔ２４珚犅２４）
－１珚犅Ｔ２４犑狑 （２５）

式中，犳
－

２ 与犳
－

４ 分别表示故障系数犳２ 与犳４ 的估计值。则

有如下定理。

定理２　当旋翼２或旋翼４出现故障时，式（２５）给出了

故障系数的近似估计，估计误差犳^犻＝犳犻－犳
－

犻，满足

｜^犳犻｜≤（珚Ω
２
２４λｍｉｎ（珚犅２４））

－１

ρ（狋），犻＝２，４ （２６）

式中，珚Ω
２
２４＝ｍａｘ（Ω

２
２，Ω

２
４）；λｍｉｎ（珚犅２４）为矩阵珚犅２４的最小奇

异值。

证明　将式（２４）代入式（２５）中可得

犳
－

２

犳
－

熿

燀

燄

燅４

＝１＋ Ω
２
２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（珚犅Ｔ２４珚犅２４）
－１珚犅Ｔ２４Δ犕－

Ω
２
２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（１－犳２）狌２

（１－犳４）狌

熿

燀

燄

燅４
＝
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Ω
２
２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（珚犅Ｔ２４珚犅２４）
－１珚犅Ｔ２４Δ犕＋

犳２

犳
［ ］

４

（２７）

以及估计误差

犳^２

犳^
［ ］

４

＝ Ω
２
２ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
４

－１

（珚犅Ｔ２４珚犅２４）
－１珚犅Ｔ２４Δ犕

进而可以得到式（２６）。 证毕

同样可以得到当旋翼１或旋翼３出现故障时，故障估

计算式

犳
－

１

犳
－

熿

燀

燄

燅３

＝１＋ Ω
２
１ ０

０ Ω

熿

燀

燄

燅
２
３

－１

（珚犅Ｔ１３珚犅１３）
－１珚犅Ｔ１３犑狑 （２８）

并有估计误差满足

｜^犳犻｜≤（珚Ω
２
１３λｍｉｎ（珚犅１３））

－１

ρ（狋），犻＝１，３ （２９）

尽管由定理２可知，式（２５）与式（２８）不能实现故障信

息与扰动之间的解耦，使得到的故障重构精度直接受到了

扰动强度的影响。但由于旋翼的转速较高，即Ω
２
犻 的值较

大，能有效降低这种重构误差。由式（２６）与式（２８）可知，文

中提出的重构方法只能针对单一旋翼发生故障，即２号与

４号同时出现故障或者１号与３号同时出现故障的情况进

行重构。对于其他情况，单纯依靠角速度反馈信号已无法

实现准确的故障解耦重构，需要引入其他状态反馈信息，例

如读取气压计或超声波定位器以获取飞行的高度状态信

息，解决这一问题。定理１与定理２只针对四旋翼飞行器

的故障重构问题，没有对在故障情况下飞行器的稳定控制

进行分析，因此需要设计鲁棒性较强的控制系统保证故障

情况下的安全飞行。而当故障较为严重，即故障系数犳犻 较

小时，飞行器将无法维持姿态稳定，如何解决这一问题将是

日后研究的一个重要内容。

除了本文中提到的“十”字型布局结构外，四旋翼飞行

器还存在一种“犡”型旋翼布局结构
［２０］。这种布局结构的飞

行器相对于“十”字型布局具有相似的动力学方程，只有输

出矩阵的结构不同。

犅′＝

犱犫１／槡２ 犱犫１／槡２ －犱犫１／槡２ －犱犫１／槡２

－犱犫１／槡２ 犱犫１／槡２ 犱犫１／槡２ －犱犫１／槡２

－犫２ 犫２ －犫２ 犫

熿

燀

燄

燅２

同样，由定理１可以得到式（２１），代入新的输入矩阵犅′

并展开可得

犐狓狑１＝Δ犕１＋
犱犫１

槡２
（１－犳１）Ω

２
１＋
犱犫１

槡２
（１－犳２）Ω

２
２－

犱犫１

槡２
（１－犳３）Ω

２
３－
犱犫１

槡２
（１－犳４）Ω

２
４

犐狔狑２＝Δ犕２－
犱犫１

槡２
（１－犳１）Ω

２
１＋
犱犫１

槡２
（１－犳２）Ω

２
２＋

犱犫１

槡２
（１－犳３）Ω

２
３－
犱犫１

槡２
（１－犳４）Ω

烅

烄

烆

２
４

（３０）

将式（３０）的两式相加与相减进一步得到

犐狓狑１＋犐狔狑２＝Δ犕１＋Δ犕２ 槡＋ ２犱犫１（１－犳２）Ω
２
２－

槡２犱犫１（１－犳４）Ω
２
４

犐狓狑１－犐狔狑２＝Δ犕１－Δ犕２ 槡＋ ２犱犫１（１－犳１）Ω
２
１－

槡２犱犫１（１－犳３）Ω

烅

烄

烆
２
３

与式（２２）具有相似的结构。因此，可以通过修改式（２５）和

式（２８）实现对“犡”型布局四旋翼飞行器的执行机构故障进

行重构。

３　数值仿真

选用一款四旋翼原型机的真实值，如表１所示，作为仿

真模型的参数。

表１　仿真模型参数

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀犿狅犱犲犾

参数 数值

飞行器质量犿／ｋｇ ２．５

旋翼到机体中心的距离犾／ｍ ０．５

相对于狓轴的转动惯量犐狓／（Ｎｍ／ｓ２） ０．０８１

相对于狓轴的转动惯量犐狔／（Ｎｍ／ｓ２） ０．０８１

相对于狓轴的转动惯量犐狕／（Ｎｍ／ｓ２） ０．１４２

旋翼升力系数犽１／（Ｎ／ｓ２） ５４．２×１０－６

旋翼反扭力矩系数犽２／（Ｎｍ／ｓ２） １．１×１０－６

选择初始姿态角为０＝θ０＝ ０＝０，初始角速度为ω狓
０
＝

ω狔０ ＝０．４ｒａｄ
／ｓ，ω狕

０
＝０．３ｒａｄ／ｓ，并引入随即扰动满足

‖Δ犕犻‖＜０．１５Ｎｍ。式（８）中的参数选取为ε犻＝０．０１与

λ犻＝１０。考虑在１号旋翼引入突变的增益型故障：

犳１（狋）＝
１，０≤狋＜４

０．８，４≤狋≤
烅
烄

烆 １０

观测误差犲随时间的变化曲线以及观测器参数犽犻 与犾犻

随时间的变化曲线分别如图２和图３所示。

图２　误差变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｅｒｒｏｒ

从图３可以看出，在初始阶段，为了保证观测误差收敛

到零，观测器系数犽犻与犾犻迅速增加以克服未知扰动Δ犕 的

影响。而在故障发生之前，由于已经实现了观测误差的稳

定收敛，观测器系数一直维持不变。在犜０＝４ｓ的时刻，
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１号旋翼发生故障，受此影响俯仰与偏航通道的观测误差

迅速远离零点，在式（１３）和式（１４）的作用下，这两个通道的

观测器系数继续增加直到观测误差重新收敛到零。而由于

１号旋翼不作用于滚转通道上，因此在其发生故障的情况

下，滚转通道的观测结果不受影响。

故障的隔离与重构结果如图４和图５所示。

图３　观测器参数变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｏｂｓｅｒｖｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图４　残差信号变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｉｇｎａｌ

从图４可以看出，故障发生前尽管受到未知扰动的作

用，残差信号狑１ 与狑２ 仍都保持在门限值之内，证明了残

差决策式（２３）的鲁棒性。而在故障发生之后，狑２ 迅速增加

超过门限值，狑１ 则仍维持原有振动范围内，证明了利用

式（２３）实现故障诊断与初步位置确定的快速性与准确性。

图５则显示了故障系数犳１ 与犳２ 的重构结果：受到故障影

响，两者在故障发生后都迅速偏离初始值；但随着观测器重

新稳定，犳２ 重新回到１附近，而犳１ 则收敛到０．８，证明了

式（２５）即使在未知扰动的作用下，仍能保证对故障系数的

可靠估计，而旋翼较高的转速值也有效降低了扰动对估计

精度的影响。

图５　故障系数重构曲线

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆａｕｌｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

为了进一步验证故障重构算法的有效性，改变实验条

件，在２号旋翼引入突变的增益型故障：

犳２（狋）＝
１，０≤狋＜４

０．５，４≤狋≤
烅
烄

烆 １０

由新的故障重构仿真曲线，如图６所示。可以得出，尽管故

障的位置与幅度均发生了变化，本文所提算法依然可以快

速、准确地完成故障定位与重构。

图６　当犳２＝０．５时故障系数重构曲线

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｆａｕｌｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｈｅｎ犳２＝０．５

仿真进一步表明，在故障系数为０，即“完全失效”故障

情况下，本文算法依然可以有效逼近故障系数。在仿真过

程中没有考虑控制算法对故障的鲁棒性，认为飞行器的姿

态失控不会导致最终坠机。而实际情况中，需要结合姿态

稳定算法对故障的鲁棒性和算法的故障检测进行进一步

分析。

４　结　论

本文基于ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ二阶ＥＳＯ的方法对四旋翼飞
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行器姿态控制系统的故障重构问题进行了研究。将执行机

构故障作为一个综合扰动信号，由ＥＳＯ直接估计得到，并

利用四旋翼独特的输入耦合方式实现了故障的具体定位与

重构。为了克服未知外扰与故障的影响，常需要将观测器

系数设计得较大，这将放大环境噪声对观测精度的影响。

本文引入了观测器参数的自适应算法，根据滑动模态的变

化修改参数。实现了故障发生前，采用较小系数以降低噪

声影响；故障发生后，提高参数，保证稳定收敛。相关算法

的渐进稳定性通过李雅普诺夫函数法进行了证明。仿真结

果也证明了本文设计的自适应观测器能够在故障前、后自动

调节参数以维持收敛，而相关的残差决策和故障重构算法也

实现了对故障的准确诊断、定位与估计。

参考文献：

［１］ＫＨＯＡＤＮ，ＣＨＥＯＬＫＥＵＮＨ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅ

ｌｏｏｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｇａｚｅｂｏａｎｄＰｉｘｈａｗｋｆｏｒｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌ

ｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ＆ＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，

２０１８，１９（１）：２３８ ２４９．

［２］ＩＶＡＮＧＨ，ＳＥＲＧＩＯＳ，ＥＦＲＡＩＭＲＭ，ｅｔａｌ．Ｅｎｈａｎｃｅｄｒｏｂｕｓｔ

ａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｖｉａｉｎｔｅｇｒａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒａｑｕａｄ

ｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ：ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄｒｅａｌｔｉｍｅｒｅｓｕｌｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ＆ＲｏｂｏｔｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１７，８８（２／４）：３１３ ３２７．

［３］ＳＯＮＧＺＫ，ＳＵＮＫＢ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｑｕａｄｒｏｔｏｒ

ｗｉｔｈｐａｒｔｉａｌｌｏｓｓｏｆｒｏｔａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ［Ｊ］．ＡｓｉａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１７，１９（５）：１８１２ １８２１．

［４］ＣＨＥＮＭＬ，ＷＡＮＧＹ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒ

ｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆＮａｎｏｑｕａｄｒｏｔｏｒｓ

ｕｎｄｅｒｐｅｒｓｉｓｔｅｎｔｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ［Ｊ］．ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，３５（３）：４８３ ４９３．

［５］ＸＩＮＧＸＪ，ＭＡＺ，ＣＨＥＮＸＲ，ｅｔａｌ．Ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｆｌｉｇｈｔｃｏｎ

ｔｒｏｌｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｂａｓｅｄｏｎｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｔｈｅｏｒｙ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃ．ｏｆ

ｔｈｅ３０ｔｈＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１８：２９８ ３０３．

［６］ＢＡＩＨ，ＷＡＮＧＨＹ，ＳＨＡＯＳＨ．Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｉｓｏｌａｔｉｏｎ

ｆｏｒａｑｕａｄｒｏｔｏｒｖｉａｕｎｋｎｏｗｎｉｎｐｕｔｏｂｓｅｒｖｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｉ

ｎｅｓｅＩｎｅｒｔｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，２１（１）：１２５ １３０．

［７］ＦＲＥＤＤＩＡ，ＬＯＮＧＨＩＳ，ＭＯＮＴＥＲＩＵＡ．Ａｃｔｕａｔｏｒｆａｕｌｔｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒａｍｉｎｉｑｕａｄｒｏｔｏｒ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃ．ｏｆｔｈｅＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１０：２０５５ ２０６０．

［８］ＣＥＮＺＨ，ＨＡＳＳＡＮＮ，ＴＲＩＢＳ，ｅｔａｌ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｒｏｂｕｓｔ

ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｓｃｉｅｎｃｅ），２０１７，２２（２）：

２４０ ２４６．

［９］ＥＤＷＡＲＤＳＣ，ＳＰＵＲＧＥＯＮＳＫ，ＰＡＴＴＯＮＲＪ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ｏｂｓｅｒｖｅｒｓｆｏｒｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｉｓｏｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，

２０００，３６（４）：５４１ ５５３．

［１０］ＥＤＷＡＲＤＳＣ，ＡＬＷＩＨ，ＴＡＮＣＰ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒ

ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏａｅｒｏ

ｓｐａｃｅｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａ

ｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０１２，２２（１）：１０９ １２４．

［１１］ＰＡＫＫＩＫ，ＣＨＡＮＤＲＡＢ，ＡＬＷＩＨ，ｅｔａｌ．Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎＬＰＶｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｉｍｐｅｒｆｅｃｔｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｕｓｉｎｇｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｏｂｓｅｒｖｅｒｓ［Ｊ］．ＥｕｒｏｐｅａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，

２０１７，３４：１ １５．

［１２］ＨＡＢＩＢＨ，ＭＩＣＫＡＥＬＲ，ＣＨＯＫＲＩＭ，ｅｔａｌ．Ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

ｂａｓｅｄｏｎｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｏｂｓｅｒｖｅｒｆｏｒＬＰＶｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．

ＡｓｉａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，２０１９，２１（１）：８９ ９８．

［１３］ＬＩＳＺ，ＷＡＮＧ ＨＰ，ＡＩＴＯＵＣＨＥＡ，ｅｔａｌ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

ｄｅｓｉｇｎｆｏｒｆａｕｌｔａｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｕｓｉｎｇＴａｋａｇｉＳｕｇｅｎｏ

ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＥｕｒｏｐｅａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，２０１８，４４：１１４ １２２．

［１４］ＷＡＮＧＸＨ，ＴＡＮＣＰ，ＺＨＯＵＤＨ．Ａｎｏｖｅｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ｏｂｓｅｒｖｅｒｆｏｒｓｔａｔｅａｎｄｆａｕｌｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｉｎｓｙｓｔｅｍｓｎｏｔｓａｔｉｓｆｙｉｎｇ

ｍａｔｃｈｉｎｇａｎｄ ｍｉｎｉｍｕｍ ｐｈａｓｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，

２０１７，７９：２９０ ２９５．

［１５］韩京清．自抗扰控制器及其应用［Ｊ］．控制与决策，１９９８，１３（１）：

１９ ２３．

ＨＡＮＪＱ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｎｄａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｏｎｔｒｏｌ＆Ｄｅｃｉｓｉｏｎ，１９９８，１３（１）：１９ ２３．

［１６］ＷＡＮＧＺ，ＪＩＡＯＸＨ，ＦＥＮＧＭＹ．Ｔｉｐｐｏｓｉｔｉｏｎ／ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｆｏｒｈｕｌｌｄｅｒｕｓｔｉｎｇａｎｄｓｐｒａｙｐａｉｎｔｉｎｇｂａｓｅｄｏｎ

ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ，２０１８，１６（４）：１９１６ １９２６．

［１７］ＨＵＡＮＧＺＪ，ＬＩＵＹＪ，ＺＨＥＮＧＨ，ｅｔａｌ．Ａｓｅｌｆｓｅａｒｃｈｉｎｇｏｐ

ｔｉｍａｌＡＤＲＣｆｏｒｔｈｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｎｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｔｈｅｒ

ｍａｌｇｌｉｄｅｒｉｎｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅｍｏｔｉｏｎ［Ｊ］．ＯｃｅａｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１８，１５９：９８ １１１．

［１８］ＴＯＮＧＬ，ＹＡＮＧ Ｙ Ｈ，ＣＨＡＩＬ．Ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

ｂａｓｅｄＭＰＣｆｏｒａｑｕａｄｒｏｔｏｒｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓｕｂｊｅｃｔｔｏｗｉｎｄｄｉｓｔｕｒｂ

ａｎｃｅｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃ．ｏｆｔｈｅ３８ｔｈＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１９：

８２０６ ８２１１．

［１９］ＡＢＡＵＮＺＡＨ，ＣＡＳＴＩＬＬＯＰ，ＶＩＣＴＯＲＩＮＯＡ，ｅｔａｌ．Ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ

ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｑｕａｄｒｏｔｏｒａｅｒｉａｌｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ＆ＲｏｂｏｔｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１７，８８（２／４）：２６７ ２８３．

［２０］张勇，陈增强，张兴会，等．四旋翼无人机系统ＰＤＡＤＲＣ串

级控制［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１８，４０（９）：２０５５ ２０６１．

ＺＨＡＮＧＹ，ＣＨＥＮＺＱ，ＺＨＡＮＧＸＨ，ｅｔａｌ．ＰＤＡＤＲＣｃａｓ

ｃａｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｑｕａｄｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄ

Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，４０（９）：２０５５ ２０６１．

［２１］王彪，唐超颖，姚振楠．基于串级ＬＡＤＲＣ设计的旋翼无人机

航迹跟踪控制［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１９，４１（６）：１３５８

１３６５．

ＷＡＮＧＢ，ＴＡＮＧＣＹ，ＹＡＯＺＮ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓｂａｓｅｄｏｎｃａｓｃａｄｅｄＬＡＤＲＣｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．Ｓｙｓ

ｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１９，４１（６）：１３５８ １３６５．

［２２］沈智鹏，曹晓明．基于扩张观测器的输入受限四旋翼飞行器轨

迹跟踪动态面输出反馈控制［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１８，

４０（１２）：２７６６ ２７７４．

ＳＨＥＮＺＰ，ＣＡＯＸＭ．Ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒｂａｓｅｄｄｙｎａｍｉｃ

ｓｕｒｆａｃｅｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｔｒａｃｋｉｎｇｗｉｔｈｉｎｐｕｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄ

Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，４０（１２）：２７６６ ２７７４．

［２３］ＧＡＯＺＱ．Ｓｃａｌｉｎｇａｎｄｂａｎｄｗｉｄｔｈｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄｃｏｎ



　·２０８４　 · 系统工程与电子技术 第４２卷


　

ｔｒｏｌｌｅｒｔｕｎｉｎｇ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃ．ｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，

２００３：４９８９ ４９９６．

［２４］ＣＨＥＮＹＧ，ＬＩＮＣＨ，ＢＡＯＺＭ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｉｆｉｅｄｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈａｎａｎｔｉｗｉｎｄｕｐｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｄｏｐｔｅｄｉｎＰＭＳＭｓｐｅｅｄ

ｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＥｎｅｒｇｙＰｒｏｃｅｄｉａ，２０１９，１５８：２６３７ ２６４２．

［２５］ＵＬＩＳＥＳＰＶ，ＬＥＯＮＩＤＦ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｇａｉｎｓ：

ａｄｅｓｃｒｉｂｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１９，

９９：１７５ １８０．

［２６］ＬＯＣＨＡＮＫ，ＳＩＮＧＨＪＰ，ＲＯＹＢＫ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ

ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇｇｌｏｂａｌＳＭＣｆｏｒｐｒｏｊｅｃｔｉｖｅｓｙｎｃｈｒｏｎｉｓａｔｉｏｎｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅ

ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ［Ｊ］．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１８，９３（４）：２０７１ ２０８８．

［２７］ＭＯＲＥＮＯＪＡ，ＯＳＯＲＩＯＭ．ＡＬｙａｐｕｎｏｖａｐｐｒｏａｃｈｔｏｓｅｃｏｎｄ

ｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓａｎｄｏｂｓｅｒｖｅｒｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃ．ｏｆｔｈｅ

ＩＥＥＥ４７ｔｈ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ Ｄｅｃｉｓｉｏｎａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ．Ｃａｎｃｕｎ，

Ｍｅｘｉｃｏ，２００８：２８５６ ２８６１．

［２８］ＭＯＲＥＮＯＪＡ，ＯＳＯＲＩＯＭ．ＳｔｒｉｃｔＬｙａｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅ

ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ．ｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎ

ｔｒｏｌ，２０１２，５７（４）：１０３５ １０４０．

作者简介：

宫　勋（１９８２ ），男，副研究员，博士，主要研究方向为飞行器导航与

控制、运动跟踪与控制。

Ｅｍａｉｌ：ａｓ１１２３＠１６３．ｃｏｍ

付云博（１９９１ ），男，助理研究员，硕士，主要研究方向为精密控制、

复合控制。

Ｅｍａｉｌ：１１５６５７１２２３＠ｑｑ．ｃｏｍ

姜良旭（１９９１ ），男，研究实习员，硕士，主要研究方向为软件工程、

计算机控制。

Ｅｍａｉｌ：８７５２１２１４４＠ｑｑ．ｃｏｍ

曹　策（１９９３ ），男，研究实习员，硕士，主要研究方向为智能控制、
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