
Artificial Intelligence and Robotics Research 人工智能与机器人研究, 2026, 15(6), 1347-1357 
Published Online November 2026 in Hans. https://www.hanspub.org/journal/airr 
https://doi.org/10.12677/airr.2026.156122  

文章引用: 林泽敏. 倾转伺服故障下倾转三旋翼无人机的滑模被动容错姿态控制设计[J]. 人工智能与机器人研究, 
2026, 15(6): 1347-1357. DOI: 10.12677/airr.2026.156122 

 
 

倾转伺服故障下倾转三旋翼无人机的滑模被动

容错姿态控制设计 
林泽敏 

广东工业大学自动化学院，广东 广州 
 
收稿日期：2026年8月30日；录用日期：2026年10月27日；发布日期：2026年11月5日 

 
 

 
摘  要 

倾转旋翼无人机因其独特的气动外形及复杂的倾转伺服机构，在执行器故障方面表现出比传统多旋翼无人

机更高的脆弱性。针对垂直起降(VTOL)飞行模式下倾转伺服机构故障导致的姿态控制问题，本文提出了一

种基于快速非奇异终端滑模的被动容错姿态控制方法(FNTISM)。该方法在快速非奇异终端滑模控制的基

础上引入积分环节，以消除倾转伺服机构卡死故障引起的稳态跟踪误差，并采用单位四元数描述姿态运动，

避免了欧拉角描述在大角度机动时的万向节锁定问题。基于Lyapunov稳定性理论，证明了所设计控制器能

够保证姿态跟踪误差在有限时间内收敛到零。仿真结果表明，在倾转伺服机构卡死故障情况下，所提出的

FNTISM控制器相较于传统滑模控制(SMC)和快速非奇异终端滑模控制(FNTSM)，具有更快的收敛速度、更

小的超调量以及无稳态误差的优越控制性能，显著提升了倾转旋翼无人机在故障工况下的鲁棒性。 
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Abstract 
Tilt trirotor unmanned aerial vehicles (TTRUAVs) exhibit greater vulnerability to actuator failures 
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compared to conventional multi-rotor UAVs due to their unique aerodynamic configuration and 
complex tilt servo mechanisms. To address the attitude control problem caused by tilt servo mech-
anism failures in vertical take-off and landing (VTOL) flight mode, this paper proposes a passive 
fault-tolerant attitude control method based on fast nonsingular terminal sliding mode (FNTISM). 
An integral term is introduced into the fast nonsingular terminal sliding mode control to eliminate 
the steady-state tracking error induced by tilt servo jamming failures. Meanwhile, unit quaternion 
is employed to describe the attitude kinematics, avoiding the gimbal lock problem associated with 
Euler angle representation during large-angle maneuvers. Based on Lyapunov stability theory, it is 
proven that the designed controller can guarantee finite-time convergence of the attitude tracking 
error to zero. Simulation results demonstrate that, under tilt servo jamming failure conditions, the 
proposed FNTISM controller achieves superior control performance with faster convergence speed, 
smaller overshoot, and zero steady-state error compared to conventional sliding mode control (SMC) 
and fast nonsingular terminal sliding mode control (FNTSM), significantly enhancing the robustness 
of tilt-rotor UAVs under failure scenarios. 
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1. 引言 

倾转旋翼无人机(UAV)是一种特殊的空中平台，具备在高速巡航飞行模式和垂直起降(VTOL)飞行模

式之间无缝切换的能力[1]。这种独特的多功能性使其在海上风电检查、灾后搜救行动、远程交通管理以

及其他复杂环境中不可或缺。在这些复杂多变的环境中，特别是在多沙尘天气、冻雨过冷水、盐雾等不

利因素的影响下，垂直起降(VTOL)模式下的精确悬停和安全控制至关重要。而姿态控制器是位置控制器

的基础支撑[2]。然而，倾转旋翼无人机(UAV)因其气动外形及复杂的倾转伺服机构，对执行器故障表现

出更高的脆弱性，这种脆弱性超过了传统多旋翼无人机所遇到的。因此，迫切需要设计一种专为垂直起

降(VTOL)飞行模式下的倾转旋翼无人机量身定制的容错姿态跟踪控制器，该控制器需具备快速响应、精

确控制和鲁棒性。 
现有研究在 VTOL 类无人机执行器故障识别方面已取得显著进展，主要沿模型驱动与数据驱动两条

技术路线展开。在模型驱动方面，文献[3]将执行器偏转量增广至状态向量，结合扩展卡尔曼滤波与多模

型自适应估计，实现了无额外传感器的精确故障诊断；文献[4]针对倾转三旋翼多飞行模式强非线性特征，

采用 TSK 模糊模型残差生成与核主成分分析二次确认策略，在仿真及真实飞行数据中验证了约 41 ms 计
算时间的实时检测性能；文献[5]则通过建立非线性纵向控制系统模型，设计了基于次优渐消无迹卡尔曼

滤波的检测方法，有效解决了闭环鲁棒性对早期小幅值故障信号的抑制问题。在数据驱动方面，文献[6]
对比了鲁棒线性滤波残差生成与纯数据驱动异常检测两种互补方法在小型低成本无人机上的检测性能；

文献[7]利用半消声室采集的螺旋桨音频信号训练轻量化机器学习模型，实现了机载嵌入式实时故障分类；

文献[8]融合振动、电机转速与电流参数，结合模糊决策算法完成电机及电子调速器的三级状态预警。然

而，上述研究主要聚焦于故障的检测与识别，尚未延伸至故障发生后的控制补偿与容错设计，难以直接

保障倾转伺服故障下的飞行安全。 

Open Access

https://doi.org/10.12677/airr.2026.156122
http://creativecommons.org/licenses/by/4.0/


林泽敏 
 

 

DOI: 10.12677/airr.2026.156122 1349 人工智能与机器人研究 
 

倾转旋翼无人机姿态控制方法近年来发展迅速，涵盖 PID 控制[9]、滑模控制(SMC)、LQR 及最优控

制[10] [11]等多种技术路线。然而，上述常规方法多假设执行器正常工作，难以直接应对故障工况。为此，

容错控制逐渐成为研究热点，但现有成果主要集中于多旋翼电机故障场景：文献[12]提出自适应鲁棒容错

框架，通过输入效率系数自适应与扰动估计实现四旋翼从正常到完全故障的统一控制；文献[13]将其推广

至多旋翼平台，无需故障信息即可完成六旋翼、八旋翼的硬件在环验证；文献[14]设计增量非奇异终端滑

模控制，在避免奇异性的同时实现有限时间收敛；文献[15]结合预设性能控制与 Nussbaum 增益，兼顾执

行器饱和、故障及事件触发约束；文献[16]采用强化学习输出补偿信号，在仿真与真实环境中验证了转子

故障下的安全性；文献[17]则针对混合垂直起降无人机，通过动态逆与最优控制分配将垂直旋翼的“死重”

转化为冗余控制优势。值得注意的是，上述方法均针对旋翼转速失效或电机故障，其控制分配对象为多

旋翼的升力冗余，而倾转旋翼无人机的核心冗余在于倾转伺服机构的角度调节能力——伺服卡死将直接

改变推力矢量方向，导致力矩耦合特性剧变，这与电机故障仅导致升力损失的物理机制存在本质差异。

因此，现有容错控制框架难以直接迁移至倾转伺服故障场景，亟需针对该特定故障模式设计专用容错策

略。 
基于上述讨论，我们提出基于 FNTISM 的被动容错控制方法。该方法通过进一步改进及应用[18]中

的控制策略，引入角速度控制和积分来处理随机有界扰动和倾转伺服机构故障问题。仿真证明，所提出

的方法可以有效地解决倾转三旋翼无人机倾转伺服机构故障问题。 

2. 数学模型 

在建立无人倾转旋翼机数学模型前，先定义如图 1所示的两个坐标系：1) 机体坐标系 { , , }b b b b bO x y z=E
和导航坐标系 { , , }n n n n nO x y z=E 。采用单位四元数 q 来表示从 nO 到 bO 的旋转，该旋转为 

 

 
Figure 1. Definition of the body frame and the navigation frame 
图 1. 机体坐标系及导航坐标系的定义 
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其中 
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而 q 的微分为 
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式中 3
b ∈Ω 是相对于身体坐标系的角速度，四元数乘法运算⊗定义为 

T
,0 ,0 , ,
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其中 aq 和 bq 两个是单位四元数。因此， q可以重写为 
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对于任意向量 [ ]T 3
1 2 3, ,b b b= ∈b 

， [ ]×b 定义为 

[ ]
3 2

3 1

2 1

0
0

0

b b
b b
b b

×
− 

 = − 
 − 

b                                  (5) 

此外它的动力学模式为 

( ) 0b b b τ= − × + +J J M dΩ Ω Ω                               (6) 

式中其中， ( )diag , ,xx yy zzJ J J=J 是无人机的转动惯量， 3
τ ∈M  代表相对于机体坐标系的力矩， 3∈d  表

示有界干扰。 
在垂直起降(VTOL)飞行模式下，由倾转伺服系统故障引起的力矩可表示为 0M ，而旋翼推力产生的

力矩表示为 M ，满足 0τ = +M M M 。具体来说，当倾转伺服系统正常工作且无任何故障时，来自旋翼的

力矩为 

1 1 2 2 3 3r r r= × + × + ×M P F P F P F                               (7) 

其中， ( )1,2,3iP i = 表示转子的位置。 riF 表示转子的力，即 

[ ]
[ ]
[ ]
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1 1
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3 3
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r f t t

r f t t
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ω θ θ

ω
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F
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                              (8) 

其中， 0fk > 表示旋翼推力系数， ( )1,2,3i iω = 表示旋翼的转速， tθ 表示旋翼的倾角。 
倾转伺服系统为对称结构，因此此处仅需对伺服系统的一个故障进行建模，则由倾转伺服系统故障

引起的力矩为 

0 1 1= ×M P F                                       (9) 
T2

1 1 sin sin ,0, cos cosf f t f tk ω θ θ θ θ = − + − + F                        (10) 

式中， fθ 表示故障伺服舵机的倾斜角度， tθ 表示正常伺服舵机的斜角度。故障角度 fθ 满足 

1 2f ta aθ θ= +                                      (11) 

满足 f tθ θ< ， [ )1 0,1a ∈ 和 2a ∈。 
与经同时，我们假设 0 0= +d M d 是有界的，即 D<d ，其中 0D > 为其上界。因此，式(6)可改写为 
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( )b b b= − × + +J J M dΩ Ω Ω                             (12) 

3. 容错控制器设计 

本节设计了一种 FNTISM 控制器，以确保倾转旋翼无人机在一侧倾转伺服机构故障情况下能够跟踪

期望的姿态。此外，还进一步地通过 Lyapunov 函数证明了该控制器的稳定性。最后，对参数整定进行了

讨论。 

3.1. 姿态控制 

首先定义期望姿态为 

des e= ⊗q q q                                   (13) 

式中 eq 表示姿态误差。因此 eq 为 
1

e des
−= ⊗q q q                                  (14) 

微分项， desq 和 eq 分别是 
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
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其中， ,0 ,des a e e vq= − qΩ α 表示相对于机体坐标系的期望角速度。 aα 是一个正对角参数矩阵。 ,0 ,2q e e vq=E q
表示相对于机体坐标系的角度误差。 eΩ 表示相对于机体坐标系的角速度误差，可通过以下公式计算： 

e b des= −Ω Ω Ω                                  (17) 

此外，式(6)可以改写为 

( ) ( )e b des b b des= − = − × + + −J J J M d J   Ω Ω Ω Ω Ω Ω                    (18) 

终端滑模函数 S 设计为 

( )
0

1 2 0, d
t

e q qt
α α β τ= + + ϒ∫S E EΩ                            (19) 

其中， 1α 和 2α 为正值， 0 1β > 是滑模面函数中的控制器参数。滑模面满足 [ ]T 3
1 2 3, ,S S S= ∈S 

。函数

( ),ρϒ v 定义为 

( )
( )
( )
( )

1 1

2 2

3 3

sgn

, sgn ,

sgn

v v

v v

v v

ρ

ρ

ρ

ρ

 
 
 ϒ =
 
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v                                 (20) 

其中， [ ]T 3
1 2 3, ,v v v= ∈v 

表示任意向量， ρ 为非负数实数。 
S 关于时间的导数写作 

( )1 2 0,e q qα α βϒ= + +S E E  Ω                              (21) 
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其中 

( )T
, , ,0 , ,0 3q e v e e v e e v e eq q

×
 = − + + E q q q I Ω Ω                          (22) 

基于等效控制输入方法，令滑模变量满足 0=S 。将式(18)代入式(21)，去除不确定扰动项，得到等效

控制输入 0τ 为 

( ) ( )0 1 2 0,q q b b desα α β = − + + × + ϒ J E E J J  Ω Ω Ωτ                      (23) 

而到达控制输入被设计为 

( ) ( )1 3 4 1, sgnDα α β= − ϒ+ + J S S Sτ                          (24) 

其中， 3α 和 4α 为正值， ( )1 0,1β ∈ 为趋近律参数。D 为正标量前面已有介绍， 

( ) ( ) ( ) ( ) T
1 2 3sgn sgn ,sgn ,sgnS S S =  S ，且 ( ) 1sgnD −≥S J d 。 

因此，控制输入可以合并为 

0 1= +τ τ τ                                      (25) 

3.2. 稳定性分析 

为了证明 FNTISM 的稳定性，这里定义了一个李雅普诺夫函数 

T
1

1 ,
2

V = S S                                     (26) 

其中 1V 的导数为 
T

1V = S S                                      (27) 

基于(19)~(25)和系统(18)，滑动变量 S 的导数 S能够被重构为 

( ) ( ) 1
3 4 1, sgnDα α β −= − + + + ϒS S S S J d                       (28) 

因此， 1V 的导数可以改写为 
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                  (29) 

式中 ( ) 1sgnD −≥S J d 。 
根据文献[19]，可得 

( )
( )
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22 2T 2
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23 1 4 1

1 1
2 23 1 4 1

2 2

2 2

V S S S

V V

V V

β

β

β β

α α

α α

α α

+

+

+ +

≤ − − + +

= − −

= − −

S S

                         (30) 

https://doi.org/10.12677/airr.2026.156122


林泽敏 
 

 

DOI: 10.12677/airr.2026.156122 1353 人工智能与机器人研究 
 

对于任何初始条件 ( )( ) ( )1 10 0V V=S ，根据文献[20]，系统将在有限时间内移动到滑动面 ( ) 0sT =S ，即 

( )
( )

1

1

1
2

3 1
1

3 1 2
4

01 ln 1
1

2
s

V
T

β

β

α
α β

α

−

−

 
 ≤ + −   

                            (31) 

此外，为了证明姿态误差将在有限时间内趋近于零，定义了另外一个 Lyapunov 函数 
T

2 , ,e v e vV = q q                                     (32) 

遵循单位四元数的规则， 2V 可以改写为 
2

2 ,01 eV q= −                                     (33) 

因此，结合式(16)， 2V 的导数为 

2 ,0 ,0

T
,0 ,

2 e e

e e v e

V q q

q

= −

= q





Ω
                                   (34) 

滑动面在 sT 之后达到零，此时 ( ) 0sT =S 。因此，式(19)可以改写为 

( )
0

1 2 0, d
t

e q qt
α α β τ= − − ϒ∫E EΩ                              (35) 

将其代入 2V ，结果为 

( )( )
( )

0

0

T
2 ,0 ,0 1 2 0

2 T T
1 ,0 , , 2 ,0 , 0

, d

2 , d

t
e e q qt

t
e e v e v e e v qt

V q

q q

α α β τ

α α β τ

= − + ϒ

= − − ϒ

∫

∫

q E E

q q q E



                       (36) 

从式(36)中提取出一个多项式算子，该算子为 

( )
( )

( )

0

0

0

T
2 ,0 , 0

T
2 ,0 , 0

T
2 ,0 , 0

, d

, d

, d

0

t
e e v s qt

t
e e v s s qt

t
e e v s qt

q

q

q

α

α

α

ε β τ

ε β τ

ε β τ

Υ

= Υ

= Υ

≥

∫

∫

∫

q E

q M E

q E

α

α

α

                           (37) 

因此，(36)可以写成 
2 T

2 1 ,0 , ,

2
1 ,0 2

1
2

2

2

2
e e v e v

e

V q

q V

V

α

α

≤ −

= −

= −

q q



                                 (38) 

其中，当 2 0V ≠ 时，
1

2 2
1 ,0 22 0eq Vα= > 。根据文献[20]，对于 ( ), 0e vq 和 ( )0Ω 的任何初始条件， ,e vq 将在有限 

时间 qT 内趋近于零，即 

( )
1
2

22 0
q

V
T ≤


                                    (39) 

因此，对于任何指令姿态角 desq ，在有限时间 r s qT T T= + 内，姿态误差终会到 [ ]TT 1,0,0,0e =q 。总之，

有限时间 rT 内系统状态在控制输入的驱动下趋近于滑动面，并且相对于体坐标系的角速度也收敛到指令

https://doi.org/10.12677/airr.2026.156122


林泽敏 
 

 

DOI: 10.12677/airr.2026.156122 1354 人工智能与机器人研究 
 

角速度 cΩ ，同时驱动姿态 q 达到期望姿态 desq 。至此，证明完成。 

3.3. 参数整定 

除了不确定干扰、故障干扰和传感器噪声外，Y3 倾转旋翼机在垂直起降(VTOL)模式下的控制性能

还会受到控制参数的影响，因此选择合适的参数至关重要。在本小节中，我们将就控制参数的选择提出

一些建议。 
1) 1α 、 2α 和 0β 影响姿态误差向收敛的速度。取值较大时系统收敛速度快，但由于它们控制输出较

大，在接近该点时会导致抖动。为了平衡控制的快速性和精确性，将它们设置为 1 8.8α = 、 2 12.5α = 和

0 4.2β = 。 
2) 根据方程(31)， 3α 和 4α 这两参数决定滑动面值 S 收敛到零的到达时间 sT 。较大的参数值 3α 和 4α

可以增强系统的鲁棒性，而 1β 则使输出更加强劲且平稳。因此，在我们的仿真中，参数设置为 3 18α = ，

4 15α = ， 1 0.10β = 。 
3) aα 是一个增益矩阵，它影响系统状态收敛速率。与横滚和俯仰不同，倾转旋翼的偏航控制具有较

低的活动界限。因此，最好选择较小的偏航增益。而 D 是不确定扰动的上界，过大引起抖振，过小则致

系统出现稳态误差。最后，它们被确定为： ( )diag 8.4,8.4,8.4aα = 和 0.032D = 。 

4. 数值仿真 

本文仿真在 MATLAB 上进行的，用不超过验证所提出的倾转三旋翼在 VOTL 模式下的姿态控制器

在倾转伺服机构故障下的控制效果。本文中的仿真包括悬停实验以及姿态跟踪响应。仿真实验的故障条

件包括卡在 10˚时的悬停飞行实验以及卡在 0˚时的阶跃跟踪响应实验。 
实验中的对照组包括常规滑模控制(SMC)和快速非奇异终端滑模控制(FNTSM)，其中 SMC 的到达控

制输入为 ( ),1 ,2 sigi i i i ik S k Sτ = − − ，而 FNTSM 的到达控制输入为 ( ),1 ,2 sig i
i i i i ik S k Sβτ = − − 。详细控制参数列

于表 1 中。同时，为让数据展示得更直观，后续结果图片中将倾转旋翼机的姿态从四元数转为欧拉角(滚
转角、俯仰角和偏航角)来展示。 

 
Table 1. Controller parameters 
表 1. 控制器参数 

控制算法 参数 φ  θ ψ 

FNTISM 

αa 8.4 8.4 8.4 

α1 8.8 8.8 8.8 

α2 12.5 12.5 12.5 

α3 18 18 18 

α4 15 15 15 

β0 4.2 4.2 4.2 

β1 0.1 0.1 0.1 

D 0.032 0.032 0.032 

FNTSM 

β 1.3 1.3 1.3 

λ 0.16 0.16 0.16 

ρ 0.6 0.6 0.6 

k1 1.2 1.2 1.2 

k2 10 10 10 
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续表 

CSM 

λ 50 50 50 

k1 10 10 10 

k2 0.8 0.8 0.8 

 
在悬停飞行实验中，悬停 1 秒后左倾转伺服舵机设置卡在 10˚位置。悬停保持的姿态跟踪情况如图 2

所示。如图 2 所示，FNTSM 控制器在此无人机上的姿态变化最大，俯仰角 θ超过 5˚。但是它的稳定跟踪

误差为 0˚。传统 CSM 算法姿态抖动较小，但是存在稳态跟踪误差。三种算法中，本文所提出的 FNTISM
算法姿态抖动最小，且无稳态跟踪误差。 

 

 
Figure 2. Hovering with the servo mechanism stuck at 10˚ 
图 2. 伺服机构卡在 10˚处的悬停飞行结果 

 
在跟踪响应任务中，滚转角、俯仰角和偏航角从 0˚变化到 10˚。姿态跟踪性能如图 3 所示。从图中可

知，SMC 控制时间为 0.63 s，FNTSM 控制器的控制时间为 0.41 s，而 FNTISM 用时只有 0.27 s。 
 

 
Figure 3. Step tracking response of the servo mechanism stuck at 0˚ 
图 3. 伺服机构卡在 0˚处的阶跃跟踪响应 
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因此，在此次仿真中，与传统滑模控制(SMC)和快速非奇异终端滑模控制(FNTSM)相比较，本文所提

出的 FNTISM 控制器收敛速度更快、超调量更小以及无稳态误差，使倾转旋翼无人机在故障工况下具备

更强的鲁棒性。 

5. 小结 

本文提出了一种用于垂直起降(VTOL)模式下倾转旋翼机的 FNTISM 姿态控制器，该控制器中的积分

环节能够在倾转旋翼机伺服机构故障下使姿态误差在有限时间内收敛到平衡点。此外，倾转旋翼机的运

动描述采用四元数而非欧拉角进行建模，从而避免了在大角度飞行任务中的万向节锁定问题。另外，该

控制器还引入了角度跟踪功能，能够在保证精度的同时实现快速响应速度。如此同时，本文还就控制器

参数的选择提出了一些建议。最后，仿真结果表明，所提出的控制器在伺服机构故障情况下依然能够减

小倾转旋翼无人机的超调，提高其跟踪响应速度，从而增强系统的鲁棒性。 
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