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未知外部扰动下基于等价输入干扰
的四旋翼无人飞行器容错控制方法
蔡文静，高利鹏，于佳平，刘昕，倪杰
西北工业大学，陕西  西安  710072

摘 要：针对受到执行器故障及未知外部扰动影响的四旋翼无人飞行器（QUAV），本文提出并实施了一种基于等效输入干

扰（EID）方法的高效控制策略。鉴于执行器故障可视为控制输入通道中的匹配扰动，将其整合为整体干扰的一部分，并借

助EID方法进行应对。然后利用了严密线性化技术，以补偿QUAV系统中的非线性特性。为实现跟踪控制，部署了4个比

例-积分（PI）控制器。通过巧妙融合EID方法、严密线性化技术与PI控制策略，本文提出了一种基于EID的容错控制方案。

此外，根据全局一致最终有界性原理，详细推导了确保系统稳定的充分条件。最终，仿真验证结果彰显了该方法的有效性与

实用性。在实际操作环境中，面对诸多不确定性因素，本文所提出的容错控制策略展现出重要的参考价值与广阔的应用

前景。
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自 1917 年第一架无人机（UAV）问世以来，无人机已

被应用于许多领域，如有效载荷运输[1]、城市监控[2]、环境

监测[3]和精准农业[4]。近年来，四旋翼无人飞行器（QUAV）

因具有超低空飞行、悬停和巡航的能力，可以帮助人类完

成危险的飞行任务，从而保护人类安全，引起了越来越多

的应用研究者的关注。但是，QUAV 的控制面临许多困

难。如 QUAV 驱动系统是欠驱动系统，其数学模型具有非

线性、参数不确定性和耦合；QUAV 在飞行期间可能会遇

到未知的风干扰和压力变化[5-6]。这些都降低了 QUAV 的

控制性能，给控制带来了挑战。因此，寻找有效的方法来

解决上述问题，对实现 QUAV 的高精度控制具有重要意

义。为解决欠驱动问题，Kendoul 等[7]提出了一种用于处理

欠驱动的变换算法，从而能够控制具有 6 个输出的 QUAV

的任何 4 个输出。在处理非线性特性方面，一些研究采用

近似线性化方法和严密线性化方法处理非线性项，将非线

性 QUAV 系统转化为线性系统[8-9]。这样原本非线性欠驱

动 QUAV 系统就变成了一个易于控制的线性系统。另一方

面，为抑制外部扰动对 QUAV 系统的影响，学者们提出了许

多方法，如自适应反演[10]，自适应滑模控制[11-12]、智能控

制[13-14]和鲁棒控制[15-16]。

除了非线性、耦合和干扰的影响外，执行器故障也会降

低 QUAV 的控制性能。对于小规模的 QUAV，很难添加额

外的仪器来解决执行器故障。因此，最好在控制律中解决

这样的问题。从这个角度出发，本文在控制系统中设计了

一种容错机制。容错控制律通常包括被动控制律[17]和主动

控制律[18]。QUAV 系统中最常见的致动器故障之一是控制

有效性的部分损失[19]。这类执行器故障被视为控制输入通

道中的匹配系统参数不确定性[20]。因此，一些鲁棒控制方

法，如滑模控制（SMC），被用来处理执行器故障[21]。但滑模

控制会引起抖振，且自适应律复杂。

值得注意的是，匹配的不确定性也可以被视为外生扰

动。因此，执行器的控制有效性的部分损失也被合理地视为

外源干扰。将执行器故障和外部干扰视为干扰，Wang Ban

等[22]设计了一个干扰观测器来估计干扰。然后将扰动估计
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与滑模控制相结合，减小了抖振。然而，SMC 的使用增加了

控制系统中的非线性，这增加了稳定性分析的复杂性。

自抗扰方法是补偿 QUAV 外部干扰的有效方法。Xiao 

Bing 等[23]在估计外部干扰力和扭矩时应用了两个干扰观测

器。Aboudonia 等[24]将反步控制与干扰观测器（DOB）结合起

来控制 QUAV。Yang Hongjun 等[25]将阵风视为外生扰动，并

设计了一种扩展状态观测器来抑制它们。Castillo 等[26]应用

自抗扰控制来抑制模型不确定性。文献[27]将滑模控制器与

DOB 相结合：DOB 抑制恒定外源干扰的影响，而 SMC 控制用

于补偿快速时变干扰。所有这些研究都验证了干扰补偿器

的使用改善了 QUAV 的控制性能。同时也都证实，使用干扰

补偿器可以提高 QUAV 的控制性能。

等价输入干扰（EID）方法使用观察机制来推导 EID

并补偿用于控制输入通道的 EID[28]。最近，它已被用来

抑制 QUAV 中的扰动。文献[8]中 QUAV 系统被分为非线

性子系统和线性子系统。对于非线性子系统，使用近似

线性化将其转化为原点的线性系统。然后，在线性化的

子系统中应用 EID 方法可以抑制外生扰动的影响，从而

提高了控制性能。文献[9]对 QUAV 系统使用严密线性

化，并设计了 4 个 EID 估计器来抑制外生扰动，成功地完

成了航点跟踪控制。但是，这些研究没有考虑 QUAV 执

行器故障的影响。

本文将执行器故障和外部扰动视为集中扰动，采用

EID 方法抑制集中扰动。这是首次将 EID 方法应用于处

理执行器故障和外部扰动。此外，本文使用严密线性化

对 QUAV 系 统 进 行 线 性 化 ，并 使 用 全 局 一 致 最 终 有 界

（GUUB）扩展稳定区域。由于许多任务（如农作物喷洒）

要求 QUAV 具有跟踪周期信号的能力，因此，本文设计了

4 个 PI 控制器来跟踪规定的周期参考信号。此外，还设

计了 4 个 EID 估计器来抑制集中扰动并提高控制性能。

1 四旋翼无人飞行器模型及问题表述
QUAV 的系统结构如图 1 所示。它有 6 个输出（x，y，z，

θ，ϕ，ψ），并由 4 个输入参数（u，τθ，τϕ，τψ）进行控制。

为了控制 QUAV，首先建立其数学模型，如式（1）所示
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x = x1 ẋ11
= x2

y = y1 ẏ1 = y2

z = z1 ż1 = z2

θ = θ1 θ̇1 = θ2

ϕ = ϕ1 ϕ̇1 = ϕ2

ψ =ψ1 ψ̇1 =ψ2

（1）

QUAV 的完整数学模型如式（2）所示
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ẋ1 = x2

ẋ2 = (cosϕ sinθ cosψ + sinϕ sinψ)u1 - k1 x2 + dx

ẏ1 = y2

ẏ2 = (cosϕ sinθ sinψ - sin ϕ cosψ)u1 - k2 y2 + dl

ż1 = z2

ż2 = (cosϕ cos θ)u1 - g - k3 z1 + dz

θ̇1 = θ2

θ̇2 =
Jz - Jx

Jy

ϕ1ψ1 +
Jr

Jy

ϕ1ω + u2 - k4θ1 + dθ

ϕ̇1 = ϕ2

ϕ̇2 =
Jy - Jz

Jx

θ1ψ1 -
Jr

Jx

ϕ1ω + u3 - k5ϕ1 + dϕ

ψ̇1 =ψ2

ψ̇2 =
Jx - Jy

Jz

ϕ1θ1ψ1 + u4 - k6ψ1 + dψ

（2）

其中

ω=ω2+ω4-ω1-ω3 （3）

且有
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式（2）中系统参数的物理意义见表 1。

假设
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u
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τθ
Jy

u3 =
τϕ
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u4 =
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k3
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图 1　四旋翼无人飞行器及其机身固定框架β和地球固定惯性

框架 ε的定义                                                               

Fig.1　Quadrotor and definitions of body-fixed frame β,

and earth-fixed inertial frame ε              
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因此，可以得到一个完整的动态模型
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ẋ1 = x2

ẋ2 = (cosϕ sinθ cosψ + sinϕ sinψ)u1 -K1 x2 + dx

ẏ1 = y2

ẏ2 = (cosϕ sinθ sinψ - sin ϕ cosψ)u1 -K2 y2 + dl

ż1 = z2

ż2 = (cosϕ cos θ)u1 - g -K3 z1 + dz

θ̇1 = θ2

θ̇2 =
Jz - Jx
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ϕ1ψ1 +
Jr

Jy

ϕ1ω + u2 -K4θ1 + dθ

ϕ̇1 = ϕ2

ϕ̇2 =
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θ1ψ1 -
Jr

Jx

ϕ1ω + u3 -K5ϕ1 + dϕ

ψ̇1 =ψ2 

ψ̇2 =
Jx - Jy

Jz

ϕ1θ1ψ1 + u4 -K6ψ1 + dψ

（6）

令

d=[dx，dy，dz，dθ，dϕ，dψ]
T （7）

且认为

 d ∞≤dm （8）

式中，d 为系统受到的未知的外界干扰，dm为一个较小的正

常数。

在式（6）中，u1用于控制 z，u2用于控制θ，u3用于控制ϕ，

u4用于控制ψ。这意味着只有姿态控制器和高度控制器与

执行器直接相关。因此，本文将重点研究姿态和高度控制

器执行器故障的处理。

容错控制器可以表示如下
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 （9）

在式（9）的容错控制器中添加执行器故障扰动，得到

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ż1 = z2

ż2 = (cos ϕ cos θ)(1 +D1 )u1 - g - k3 z1 + dz

θ̇1 = θ2

θ̇2 =
Jz - Jx
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ϕ1ψ1 +
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Jy

ϕ1ω - (1 +D2 )u2 - k4θ1 + dθ

ϕ̇1 = ϕ2

ϕ̇2 =
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Jx

ϕ1ω + (1 +D3 )u3 - k5ϕ1 + dϕ

ψ̇1 =ψ2
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ϕ1θ1 + (1 +D4 )u4 - k6ψ1 + dψ

（10）

式中，-1≤Δi≤0，i=1，2，3，4 表示执行器的控制能力水平；Δi=0

表示第 i 个执行器无故障能够正常工作；1<Δi<0 表示第 i 个

执行器发生一定程度的故障；Δi=-1，表示第 i 个执行器不

工作。

由于执行器故障、内部非线性、参数不确定性和外部干

扰等因素都会影响四旋翼无人机的控制性能，因此，本文设

计了一种基于 EID 的控制系统，使得在这些因素的影响下

也能获得满意的控制性能。

2 基于 EID 的容错控制策略
本节介绍了一种基于 EID 的容错控制方法，可以抑

制执行器故障、内部非线性、参数不确定性和外部干扰

的影响，并提高控制性能。一些假设如下：假设 1：（1）重

心应该在原点 B 处；（2）四旋翼无人机是刚性对称的；

（3）忽略旋翼和螺旋桨的动力学；（4）推力和阻力与旋翼

转速的平方成正比。假设 2：（1）所有的系统状态都是可

用的；（2）x2、y2、z2、θ2、ϕ2、ψ2 是有界的；（3）|θ|<π/2，|ϕ|<π/

2，|ψ|<π。

将Δiui，i=1，2，3，4 作为附加扰动，且令

表1 四旋翼无人飞行器模型参数

Table 1 Model parameters of QUAV

参数

ω1，ω2，ω3，ω4

τθ，τϕ，τψ

k1，k2，k3，k4，k5，k6

α

β

m

l

Jx，Jy，Jz

Jr

g

定义

旋翼转速

ε中的力矩

空气动力阻尼系数

推力因子

阻力因子

四旋翼飞行器的质量

旋翼和质心之间的长度

机体力矩

转子力矩

重力加速度
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D2 =D2u2 + dθ

D3 =D3u3 + dϕ

D4 =D4u4 + dψ

（11）

得到
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ż1 = z2

ż2 = (cosϕ cos θ)u1 - g - k3 z1 +D1

θ̇1 = θ2

θ̇2 =
Jz - Jx

Jy

ϕ1ψ1 +
Jr

Jy

ϕ1ω + u2 - k4θ1 +D2

ϕ̇1 = ϕ2

ϕ̇2 =
Jy - Jz

Jx

θ1ψ1 -
Jr

Jx

ϕ1ω + u3 - k5ϕ1 +D3

ψ̇1 =ψ2

ψ̇2 =
Jx - Jy

Jz

ϕ1θ1 + u4 - k6ψ1 +D4

(12)

对上述模型进行严密线性化，得到
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(13)

其中，μz、 μθ、 μϕ、 μψ为虚拟控制输入。

将式（13）代入式（12）中，得到
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ż1 = z2

ż2 = μz +D1

θ̇1 = θ2

θ̇2 = μθ +D2

ϕ̇1 = ϕ2

ϕ̇2 = μϕ +D3

ψ̇1 =ψ2

ψ̇2 = μψ +D4

(14)

本文设计了 4 个 EID 控制器来抑制 D1，D2，D3，D4 的总

扰动，令 zd，θd，ϕd，ψd为参考信号，设计 4 个 PI 控制器用于跟

踪参考信号。其中基于 EID 的容错控制系统设计如图 2

所示。

3 稳定性分析
严密线性化系统见式（14），其包含 4 个二阶系统，每个

二阶系统相互独立。因此，如果每个二阶系统都是稳定的，

则严密线性化子系统也是稳定的，那么基于 EID 的容错控

制系统是稳定的。

本文以式（14）中 z 通道的控制为例，设计了 EID 补

偿器。

定义

z3=∫
0

t

z1dtz =[z1z2 ]Tz =[z 1z 2 ]T (15)

根据文献[8]的分析，控制输入通道中存在一个 EID，即

Dz，它的影响与实际扰动的影响相同，因此，得到新的控制

方案
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ż=AZ+B(μz+Dz )

γ=CZ
(16)

使用一个状态估计器来估计，通道和 EID 补偿器的

状态
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Ż̂ =AẐ +Bμzf + Lz (γ - γ )

γ =CẐ
(17)

基于 EID 的 z 通道控制系统的基本配置如图 3 所示。

满足

B+=(BTB)-1BT，μzf =-KPz z （18）

低通滤波器 F（s）应当满足
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u3
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图 2　基于 EID 的容错控制系统配置

Fig.2　Configuration of EID-based fault-tolerant control system
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图 3　基于 EID 的 z 通道控制系统配置

Fig.3　Configuration of EID-based z control system
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F（jω）≈I，∀ω∈［0，ωr］ （19）

式中，ωr为最高角频率，其状态表示模型为

ì
í
î

ïï
ïï

żF =AFz zF +BFz d̂z

d͂z =CFz zF

(20)

令

ΔZ=Z-Ẑ， П=[ZT  ΔZT  zF]
T (21)

用式（21）来描述基于 EID 的 z 通道控制系统基本结构，

得到

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

Ż = (A -BKPz )Z +BKPzDZ -BCFz +Bd D1

DŻ = (A - LzC -BKPz )DZ -BCFz zF +Bd D1

żF = (AFz +BFzCFz )zF +BFz B + LzCDz

（22）

PI 控制器的设计如下

ì
í
î

ïïïï

ïïïï

ez = zd - z1

zR =KMzez +KIz∫
0

t

ezdt
（23）

因此

ZR=-KMz z1-KIz z3 （24）

并且式（22）变成

ì

í

î

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ż1 = z2

ż2 =- (KPz1
+KMz )z1 - KPz2

z2 -KIz2
z3 -CFz zF +Dz

ż3 = z1

Dż1 =Dz2 - Lz1Dz1

Dż2 =-(Lz2 +KPz )Dz1 -KPz2Dz2 -CFz zF +Dz

żF = (AFz +BFzCFz )zF +BFz B + LzDz1

（25）

定义

Пz=[z1，z2，z3，Δz1，Δz2，zF]
T （26）

得到

П̇z=ΞzПz+ΥzDz （27）

其中

Ξz=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú
             0                   1           0                0                  0               0
-(KPz1 +KMz )  -KPz2    -KIz1               0                  0           -CFz

             1                   0           0           -Lz1                 1               0

             0                   0           0      -Lz1 -KPz2     -KPz2         -CFz

             0                   0           0           BFz B
+
z              0     AFz +BFzCFz

（28）

且Υz =[0   1   0   0   1   0]T （29）

同样的，对于式（14）中ψ、θ、ϕ的控制，令

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

Õψ =[ψ1ψ2ψ3Dψ1Dψ2ψF ]T

Õθ =[θ1θ2θ3 Dθ1Dθ2θF ]T

Õϕ =[ϕ1ϕ2ϕ3Dψ1Dψ2ϕF ]
T

(30)

其中

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ψ3 = ∫
0

  t

ψ1dt 

θ3 = ∫
0

   t

θ1dt

ϕ3 = ∫
0

  t

ϕ1dt

Dθ1 = θ1 - θ̂1

Dθ2 = θ2 - θ̂2

Dϕ1 = ϕ1 - ϕ̂1

Dϕ2 = ϕ2 - ϕ̂2

Dψ1 =ψ1 - ψ̂1

Dψ2 = ϕ2 - ψ̂2

（31）

得到

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Õ̇ψ =ΞψÕψ +ΥψDψ

Õ̇θ =ΞθÕθ +ΥθDθ

Õ̇ϕ =ΞϕÕϕ +ΥϕDϕ

（32）

其中

Ξψ=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú             0                   1           0                0                  0               0
-(KPz1 +KMψ )  -KPψ2    -KIψ1               0                  0           -CFψ

             1                   0           0           -Lψ1                 1               0

             0                   0           0      -Lψ1 -KPψ1     -KPψ2         -CFψ

             0                   0           0           BFψB+
ψLψ         0     AFψ +BFψCFψ

（33）

Ξθ=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú
             0                   1           0                0                  0               0
-(KPθ1 +KMθ )  -KPθ2    -KIθ1               0                  0           -CFθ

             1                   0           0           -Lθ1                 1               0

             0                   0           0      -Lθ1 -KPθ1     -KPθ2         -CFθ

             0                   0           0           BFθB
+
θLθ         0     AFθ +BFθCFθ

（34）

Ξϕ=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú

ú             0                   1           0                0                  0               0
-(KPϕ1 +KMϕ )  -KPϕ2    -KIϕ1               0                  0           -CFθ

             1                   0           0           -Lϕ1                 1               0

             0                   0           0      -Lϕ1 -KPϕ1     -KPϕ2         -CFϕ

             0                   0           0           BFϕB+
ϕLϕ         0     AFϕ +BFϕCFϕ

（35）

并且Υψ =Υθ =Υϕ =［0   1   0   0   1   0］T （36）

相关控制系统的参数见表 2。

定义
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Ξ=[ΞT
z    ΞT

ψ   Ξ
T
θ   Ξ

T
ϕ]

T （37）

得到

∏·=Ξ∏+ΥD （38）

其中

Ξ=diag（Ξz，Ξψ，Ξθ，Ξϕ） （39）

D=[Dz   Dψ   Dθ   Dϕ）
T （40）

并且Υ=[Υ T
z    Υ T

ψ   Υ T
θ   Υ T

ϕ] （41）

由于 d 和控制输入是有界的，因此，假设

 D ∞≤dM （42）

式中，dM为正数。

使用以下定义和引理来分析如图 2 所示的基于 EID 的

容错控制系统的稳定性。

定义 1：（全局一致最终有界）如果存在一个正常数 a2，

且对于每个 a2>0，存在一个正常数 Tc=Tc(a，b)，并且满足以

下条件，则称 ẋ(t)=f(x(t)，t)的解 x(t)为全局一致最终有界，即

 x(t0 )  2<a1⇒ x(t)  2≤a2， ∀t ≥t0+Tc （43）

其中， x(t0 ) 2
2: x

T(t)x(t)。

引理 1：（杨氏等式）对于实数 b1 和 b2，以及正实数 p 和

q，满足 p 和 q 的倒数相加等于 1，杨氏不等式表述如下

b1b2≤bp
1

p
+

bq
2

q
（44）

当且仅当 bp
1 = bq

2 时等式成立。

定理 1：当Ξ是 Hurwitz 时，基于 EID 的容错控制系统为

全局一致最终有界，即Ξz、Ξψ、Ξθ、Ξϕ是 Hurwitz。

证明过程如下：

设式（45）是候选 Lyapunov 函数

V(t)=∏T(t)P∏(t) （45）

假设式（46）是一个正定对称矩阵

P=diag（P1，P2，P3，P4） （46）

V(t)对时间的导数为

V̇ (t)=Õ̇T(t)PÕ (t)+Õ T (t)PÕ̇(t)=

         Õ T (t)[ΞTP+PΞ]Õ (t)+DT(t)PÕ (t)+Õ T (t)PD(t)=

         Õ T
z (t)[ΞT

z P1+P1Ξz]Õz (t)+Õ T
ψ (t)[ΞT

ψP2+P2Ξψ]Õψ (t)+

         Õ T
θ (t)[ΞT

θP3+P3Ξθ]Õθ (t)+Õ T
ϕ (t)[ΞT

ϕP4+P4Ξϕ]Õϕ (t)+

         Õz (t)T(t)P1Dz(t)+DT
z (t)P1Õz (t)+Õψ (t)T(t)P2Dψ(t)+

         Õθ (t)T(t)P3Dθ(t)+DT
θ(t)P3Õθ (t)+Õϕ (t)T(t)P4Dϕ(t)+

         DT
ϕ(t)P4Õϕ (t) （47）

对于 P>0，存在 Q=diag(Q1，Q2，Q3，Q4)>0

满足

Qk+AT
kPk+PkAk+2αkPkPk=0， k=1，2，3，4 （48）

对于常量αi>0，i=1，2，3，4，5，使用杨氏不等式，满足

2
a1

 + 
2
a2

 + 
2
a3

 + 
2
a4

=a5 （49）

得到

V̇ (t)≤Õ T
z (t)[ΞT

z P1+P1Ξz]Piz(t)+Õ T
ψ (t)[ΞT

ψP2+P2Ξψ]Õψ (t)+

         Õ T
θ (t)[ΞT

θP3+P3Ξθ]Õθ (t)+Õ T
ϕ (t)[ΞT

ϕP4+P4Ξϕ]Õϕ (t)+

         2α1Õ
T

z (t)P1P1Õz (t)+
2
α1

D
T
z (t)Dz(t)+

         2α2Õ
T
ψ (t)P2P2Õψ (t)+

2
α2

D
T
ψ (t)Dψ(t)+

         2α3Õ
T
θ (t)P3P3Õθ (t)+

2
α3

D
T
θ (t)Dθ(t)+

         2α4Õ
T
ϕ (t)P4P4Õϕ (t)+

2
α4

D
T
ϕ (t)Dϕ(t)=

         -Õ T (t)QÕ T (t)+α5D
T

(t)D(t) ≤-  Q 2 Õ (t)  2
2+α5d

2
M

(50)

如果 KP、L 和 F(s)设计得当，Ξz、Ξψ、Ξθ和Ξϕ为 Hurwitz。

那么 V(t)≤0 成立的条件为

 Õ (t)  2
2≥α5d

2
M

 Q
2

(51)

因此，当Ξ为 Hurwitz 时，系统是全局一致最终有界的。

需要注意的是，不等式（51）总是通过转动控制器参数。

此外，如果稳定区域较小，可以改变控制器参数来扩大该

区域。

4 模拟验证
本文通过一个自制的四旋翼无人飞行器试验平台来验

证方法的有效性，四旋翼飞行器参数见表 3。所需的参考信

号[θd，ϕd，ψd]的参数见表 4。并且

zd=10 （52）

根据式（14），系统参数为

A=é
ë
êêêê ù

û
úúúú0   1

1   1

B=é
ë
êêêê ù

û
úúúú0

1

表2 控制系统参数

Table 2 Control system parameters

参数

j=z，ψ，θ，ϕ

AFj
，BFj

，CFj

KPj
=［KPj1

，KPj2
］

KMj
，KIj

LJ=［LJ1
，KJ2

］T

定义

—

低通滤波器状态空间系数

状态反馈参数

PI 控制器的参数

观察到的增益
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C=é
ë
êêêê ù

û
úúúú1

0
 
T

（53）

然后，优化性能指标

JL=∫
0

¥

{ }Î xT
L (t)ML xL (t)+ uT

L (t)NLuL (t) dt （54）

式中，ML 和 NL 为加权矩阵，且全部为正数。Î是一个可调

整的正常数。从而得出状态反馈控制律

uL=K∈ xL (t) K∈ =- N -1
L CW∈ （55）

AW∈ +W∈ AT -W∈CT R-1
L CW∈ + ∈ ML = 0 （56）

其中，W∈ 是式（56）的一个正对称解

设计观察者增益为

L=-KT
Î （57）

用以下条件最小化式（54）的性能

ML = diag{1102}NL = 1∈ = 104 （58）

得到

L=[106.80    1001.92]T （59）

通过

MK=I， NK=1，∈ = 102 （60）

最小化性能指标

JK=∫
0

¥

{ }∈ xT
K (t)MK xK (t)+ uT

K (t)NKuK (t) dt （61）

得到最佳增益

KP=［9.8   10.1］ （62）

然后，本文设计了一个一阶滤波器

ì
í
î

ïï

ïïïï

F(s)=
100

S + 101
AF =-101 BF = 100 CF = 1

（63）

本文设计的 PI 控制器的参数为

KM=100，KI=40 （64）

令执行器故障为

Δ1=Δ2=Δ3=Δ4=-0.1 （65）

令外部干扰为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

dz = 0.5 cos 2t + 0.3 sin 2t
dθ = 0.2 cos 2t + 0.2 sin 2t
dϕ = 1.1 cos 2t + 1.3 sin 2t

dψ = 1.1 cos 2t + 1.3 sin 2t

（66）

本文比较了使用（见图 4）和不使用 EID 补偿器的容错四

旋翼控制系统（见图 5）。图 5 显示，当不使用 EID 补偿器时，

干扰对输出的影响较大。输出以 1.5rad/s 的振动角频率振

荡。另外，在系统中加入 EID 补偿器，大大降低了干扰的影

响。本文使用峰峰值（PPV）来显示稳态精度和控制性能。不

使用 EID 补偿器的 PPV 为 1.2m，而使用 EID 补偿器的 PPV 为

0.09m。很明显，EID 方法提高了控制性能。

对于 θ、ϕ、ψ的控制，有 5 个 PPV，分别为：0≤t≤20s，20s≤  

t≤40s，40s≤t≤60s，60s≤t≤80s 和 80s≤t≤100s。本文选择最大

的 PPV 来显示 EID 方法的有效性。不使用 EID 补偿器时 θ

的最大 PPV 为 16.2，而使用 EID 补偿器时为 5.4；使用 EID 补

偿器时ϕ的最大 PPV 为 18.1，而使用 EID 补偿器时为 6.2；使

用 EID 补偿器时ψ的最大 PPV 为 24.5，而使用 EID 补偿器时

为 7.4。这表明所提出的方法是有效的，可以改善控制表现。

5 结束语
本文采用 EID 方法来抑制执行器故障和外部干扰在

QUVA 周期轨迹跟踪控制中的影响。本文考虑到了执行器

故障并将外部扰动作为集中扰动，并且设计了 4 个 EID 补

偿器来抑制影响。此外，设计了 4 个 PI 控制器来实现跟踪

控制。该系统操作和设计均比较简单，也很容易应用于其

他实际系统中。
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Fault-tolerant Control for QUAV Based on Equivalet Input Disturbance under 
Unknown External Disturbances

Cai　Wenjing， Gao　Lipeng， Yu　Jiaping， Liu　Xin， Ni　Jie

Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China

Abstract: This paper applies the equivalent input disturbance (EID) approach in the control of a quadrotor unmanned 

aerial vehicle (QUAV) with influences of actuator faults and external disturbances. Since actuator faults can be 

considered as the matched disturbances in the control-input channel, this paper take it to be a part of the lumped 

disturbance and use the EID approach to solving it. And then the exact linearization method is used to compensate for 

nonlinearities in the QUAV system. Four PI controllers are used to accomplish tracking control. Combing the EID 

approach, the exact linearization, with the PI control, present the EID-based fault-tolerant control method. Next, 

stability conditions are derived based on the globally uniformly ultimately bounded. Finally, simulations demonstrate 

the effectiveness of the method. In practical operational environments, the fault-tolerant control strategy proposed in 

this paper demonstrates significant reference value and broad application prospects when confronting numerous 

uncertain factors.

Key Words: disturbance rejection; equivalent input disturbance; fault-tolerant control; periodic-trajectory tracking 

control; QUAV
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