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摘  要 

本文探究了存在建模不确定性和外部扰动以及存在执行器故障情况下的轨迹跟踪控制问题，提出了一种

基于径向基神经网络的模糊自适应容错控制策略。首先，引入虚拟控制量对四旋翼无人机系统进行解耦，

使其转换为全驱动模型，以简化系统的数学模型，通过定义执行器故障函数，推导出四旋翼无人机执行

器故障下的动力学模型，并利用径向基函数神经网络对未知非线性函数的逼近特性处理四旋翼无人机模

型中的不确定性项和外部扰动。为了提高系统的收敛速度和稳定性，利用模糊逻辑系统处理所提出的滤

波变量，从而优化系统控制器的设计。最后，根据李雅普诺夫候选函数设计自适应控制律和参数更新律，

以确保本文所提控制算法的有效性和鲁棒性。通过MATLAB/Simulink仿真实验验证了所提出的模糊自

适应容错控制策略的有效性。 
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Abstract 
In this paper, the trajectory tracking control problem in the presence of modelling uncertainty and 
external perturbation as well as in the presence of actuator faults is explored, and a fuzzy adaptive 
fault-tolerant control strategy based on radial basis neural network is proposed. Firstly, a virtual 
control volume is introduced to decouple the quadrotor UAV system so that it is converted to an all-
drive model in order to simplify the mathematical model of the system, the dynamics model of the 
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quadrotor UAV under actuator failure is derived by defining the actuator failure function, and the 
approximation property of the radial basis function neural network on the unknown nonlinear 
function is used to deal with the uncertainty term and external perturbation in the quadrotor UAV 
model. In order to improve the convergence speed and stability of the system, a fuzzy logic system 
is used to handle the proposed filtering variables, thus optimizing the design of the system control-
ler. Finally, the adaptive control law and parameter update law are designed based on the Lyapunov 
candidate function to ensure the effectiveness and robustness of the control algorithm proposed in 
this paper. The effectiveness of the proposed fuzzy adaptive fault-tolerant control strategy is veri-
fied by MATLAB/Simulink simulation experiments. 
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1. 引言 

四旋翼无人机由于其结构简单、具有多功能性等特点，在农业、环境监测、搜救等领域有着广泛的

应用[1]。然而，四旋翼无人机在飞行过程中常常面临外部扰动以及模型不确定性等挑战，也极易受驱动

电机效率损失故障等原因造成的执行器故障影响，为了确保无人机在复杂和动态的环境中的稳定性与安

全性，开发高效的容错控制方法至关重要[2]。 
大多数关于多旋翼的研究都是基于线性数学模型，但多旋翼具有非线性飞行动力学，难以控制。已

有众多研究转向容错控制系统，而不是对健康系统的控制设计。根据故障发生的位置，故障可分为执行

器故障、传感器故障和被控对象故障。四旋翼飞行器控制系统通常考虑执行器故障[3]。执行器故障经常

出现加性故障和乘性故障，乘性故障通常被视为执行器控制效能的部分损失。滑模控制能够应对参数不

确定性、外部干扰与未建模动态，能够使被控系统实现稳定、抗干扰等性能[4]。虽然滑模控制有很多优

点，但其存在“抖振现象”。文献[5]提出了一种基于固定时间线性自抗扰控制的主动容错控制技术，利

用固定时间扩展状态观测器和连续输出反馈控制器应对执行器故障和外部干扰。上述控制方法都是针对

四旋翼无人机系统单一故障，在实际场景中，获取有界故障的先验知识以及四旋翼无人机也可能同时出

现执行器部分失效以及偏置故障，为了解决这个问题，文献[6]采用自适应的容错控制方案，该方案不依

赖于故障信息或不确定的边界，旨在补偿执行器故障和模型不确定性。文献[7]提出了自适应预设性能自

适应控制方案，能够有效解决执行器故障下无人机稳定控制问题，但该方案并未解决时变故障下的轨迹

跟踪问题。 
一般来说，在不断变化的环境中，不可避免地存在风扰，考虑到鲁棒性文献[8]中提出了一些用于四

旋翼姿态稳定的反馈控制算法，然而这些文献没有讨论位置跟踪控制问题。基于神经网络的控制方法也

被广泛应用于四旋翼无人机系统的容错控制[9]，这些研究通常使用神经网络、直接近似系统的不确定性，

导致计算量很大，板载成本较高。 
本文主要研究四旋翼无人机在同时存在建模不确定性和外部扰动以及执行器故障的情况下的轨迹跟

踪稳定性问题，明确考虑了执行器有效性损失故障，提出了一种模糊自适应容错控制方案，该方案无需

故障检测和诊断单元，能够自适应的补偿外部扰动和故障。利用 MATLAB/Simulink 仿真实验，验证了执
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行器故障下本文所设计的模糊自适应容错控制器能够完成轨迹跟踪任务，验证了该控制算法的有效性以

及控制策略的合理性。 

2. 模型建立与初步分析 

四旋翼无人机是一种有四个马达和四个螺旋桨的系统，能够垂直起降。发动机和螺旋桨的组合被称

为转子，可被设计用来产生推力。四旋翼无人机的动力学模型能够用牛顿欧拉公式推导。为了准确描述

四旋翼无人机的运动，通过引入两个坐标系，地球坐标系 ( ), ,e e ex y z 和固定于四旋翼无人机重心的机体坐

标系 ( ), ,b b bx y z ，图 1 所示为无人机系统坐标系示意图，其中 ( )1 2 3 4, , ,F F F F 表示四旋翼无人机的四个转子

产生的升力。四旋翼无人机的绝对位置可以通过三个坐标 ( ), ,x y z 表示，三个姿态角可以分别通过横滚角

( )ϕ ，俯仰角 ( )θ 和偏航角 ( )ψ 表示。 
 

 
Figure 1. Coordinates of the quadrotor unmanned aerial vehicle 
system 
图 1. 四旋翼无人机系统坐标示意图 

 
考虑沿 ( ), ,x y z 轴的阻力、气动摩擦力矩和陀螺仪效应引起的力矩，四旋翼无人机的动力学方程如式

(1)所示[10]： 
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其中， m为四旋翼无人机的总质量； g 为重力加速度常数； , ,x y zI I I 为相对于机体坐标系的正定惯性矩，

rI 为转子惯性矩。 , ,x y zK K K 为沿 , ,x y z 轴的气动摩擦系数。 , ,K K Kϕ θ ψ 为转动阻力系数； 1 2 3 4, , ,u u u u 表示

系统的控制输入；ω 为由于转子不平衡引起的扰动， 1 2 3 4ω ω ω ω ω= − + − 。其中， 1 2 3 4, , ,ω ω ω ω 为各转子

角速度。 1 2 3 4, , ,u u u u 可以由下式(2)表示： 
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其中， k 为推力系数， b 为阻力系数， l 为四旋翼质量中心和螺旋桨旋转轴之间的距离。 
备注 1：横滚角和俯仰角被限制在 ( )2, 2π π− ，避免了无人机系统在 2ϕ π= ± 或者 2θ π= ± 的奇点。 
针对存在建模不确定性和外部扰动以及执行器故障的四旋翼无人机系统，本文给出位置参考信号

[ ]T, ,d d d dP x y z= 和期望的偏航角 dψ 。考虑四旋翼无人机在飞行时，位置和姿态会受到外部扰动的影响。

将位置受外部扰动表示为 ( ) ( ) ( ) ( ) T
, ,a x y zd t d t d t d t =   ，姿态受外部扰动表示为 

( ) ( ) ( ) ( ) T
, ,bd t d t d t d tϕ θ ψ =   ，结合动力学方程，同时考虑四旋翼无人机系统的欠驱动特性，为了降低控

制器设计的复杂性，引入虚拟控制变量。则四旋翼无人机系统可以被表示为如下两个子系统： 
位置动力学系统 

( ) ( ) ( )1s ap Au t f d t= + ⋅ +                                (3) 

姿态动力学系统 

( ) ( ) ( )2r bBu t f d tΘ = + ⋅ +                                (4) 

其中，
T

, ,s x y zu u u u =   ， [ ]T2 3 4, ,ru u u u= ； , ,x y zu u u 表示虚拟控制输入， 
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其他相关参数定义如下： 
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假设 1：上述四旋翼无人机系统的相关参数都是未知且有界的。 
假设 2：外部扰动 ,a bd d 是连续且有界的，且满足 1 2,a bd d d d≤ ≤ ，其中 1 2,d d 是未知的正常数。 
假设 3：期望的位置参考信号 dP 和期望的偏航角参考信号 dψ 及其一阶、二阶导数是连续且有界的，

且系统状态可以被用于控制器的设计。 
结合式(5)，如果给定期望偏航角 dψ ，期望的横滚角 dϕ 和期望的俯仰角 dθ 也能被解算，同时实际期

望推力 1u 也能够被表示如下，从而使无人机系统实现全驱动控制[11]。期望的横滚角 dϕ 和期望的俯仰角
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dθ ，实际推力 1u 表示如下： 

( ) ( )sin cos
arcsin x d y d

d
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u u
u

ψ ψ
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2 2 2
1 s x y zu u u u u= = + +                                  (8) 

四旋翼无人机的执行器故障可能是由螺旋桨的结构损坏或者转子材料的自然损耗引起的。这将导致

相应转子产生部分推力损失，这使得实际驱动子系统的输入 iau 与期望的输入 iu 不再相同，可以由以下关

系表示： 

( ) ( )ia i i iu t u tσ δ= +                                    (9) 

其中， ( ) ( ),i it tδ σ 分别表示执行器的加性和乘性故障。 
假设 4： ( ) ( ),i it tδ σ 是未知，可能是快速时变且不可测量的，但是其是有界的，且存在两个常数 ,i iδ σ

满足， ( )0 1i i tσ σ< ≤ ≤ ， ( )i itδ δ≤ < ∞ 。 
备注 2：在许多实际的系统中，测量误差仍然是不可避免的。本文考虑了四旋翼装置执行器故障，这

些故障同时发生在陀螺仪、加速度计和无人机的转子中。 
考虑式(8)所描述的故障，并结合式(3)和式(4)的动力学模型，可以得到故障条件下无人机动力学模型： 
位置动力学： 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )1 1 1s ap A t u t AK t f d tωσ δ= + + ⋅ +                          (10) 

姿态动力学： 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )2r r r bB t u t B t f d tσ δΘ = + + ⋅ +                          (11) 

其中， ( ) ( ) ( ) ( ){ } ( ) ( ) ( ) ( ) T
2 3 4 2 3 4, , , , ,r rt diag t t t t t t tσ σ σ σ δ δ δ δ= =    。 

3. 控制器设计和稳定性分析 

为了完成控制器的设计，首先定义四旋翼无人机的位置和姿态角的误差变量。给定参考位置信号 dP
和姿态参考信号 dΘ 。则位置误差 pe 和姿态误差 eΘ可以表示为下式： 

p d

d

e P P

eΘ

= −


= Θ−Θ
                                     (12) 

式(12)关于时间的导数为： 

p d
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 = −

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 



 



                                     (13) 

针对二阶非线性系统的控制问题，为了便于完成控制器的设计，设计如下滤波变量： 

1 1

2 2

p ps e e

s e e

λ

λ Θ Θ

= +


= +





                                    (14) 
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其中， 1 2,λ λ 为未知正常数。 
可以得到式(14)关于时间的导数，并将式(3)、式(4)、式(12)和式(13)得： 

( ) ( )
( ) ( )

1 1

2 2

s a

r b

s A t u D

s B t u D

σ

σ

= + ⋅

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

                                 (15) 

其中， 

( ) ( ) ( ) ( )
( ) ( ) ( ) ( )

1 1 1
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a a d p

b r b d

D AK t f d t P e

D B t f d t e
ωσ λ

σ λ Θ
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⋅ = + ⋅ + −Θ +









 

( ) ( ),a bD D⋅ ⋅ 是非线性项，不可直接用于控制器的设计。 
径向基函数神经网络由于其良好的逼近能力，且具有足够的精度，能够用来近似非线性函数。针对

四旋翼无人机的参数不确定性以及集总扰动等非线性项，考虑构造恰当的径向基函数神经网络对其逼近

处理。利用径向基函数神经网络逼近处理无人机系统中的非线性项，以 ( )aD ⋅ 为例，将其改写为： 

( ) ( ) ( ) ( )
T

1 1 1 1aD W h x xε∗⋅ = +                             (16) 

式中： [ ]T1 , dx P P= 为径向基函数神经网络的输入， ( )1 1h x 为逼近误差， ( )1xε 为神经网络逼近误差，( )T

1W ∗  

为理想权重，其中 ( )1xε ， ( )T

1W ∗ 都是有界的，且满足 ( )1 maxxε ε≤ ， ( )T

1 mW W∗ ≤ 。 1W ∗ ， ( )1 1h x 定义如

下： 

( ) ( ) ( ){ }T
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= ⋅ −                       (17) 
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2exp ,  1,2, ,
2

j
j

j

x c
h x j N

b

 − = − =
 
 


                     (18) 

其中， ,j jc b 分别表示高斯函数的中心和宽度。 
由于式(14)中存在参数的不确定性，很难获得精确的等效控制，因此采用模糊逻辑系统的输出等效 s。

利用模糊逻辑系统估计未知连续函数 s，设计基于 T-S 模型的模糊控制规则，其表述形式如下： 

1 1 2 2: if  is ,  is , ,  is , then  is , 1,2, , ,k k k k k
n lR x G x G x G y Q k N=              (19) 

其中 ( )T
1 2, , , l

lx x x x= ∈ℜ 和 y 为模糊逻辑系统的输入和输出，N 代表模糊规则的数目， k
lG 和 kQ 为模糊

集合。 
模糊系统的输出可以表示为： 

( )
( )

( )
1 1

1 1

i

i

lN
k k

G i
k i

lN
k
G i

k i

y x
y x

x

µ

µ

= =

= =

=
∑ ∏

∑∏
                             (20) 

其中
i

k
Gµ 和 k

Qµ 表示第 k 个规则的模糊隶属度函数， ( )max k
k

y R Q
y yµ∈= 。 

模糊逻辑系统的输入为 ,e e，隶属度函数根据经验选取，本文选择的隶属度函数如图 2~图 4 所示，e
的隶属度函数与 e相同。根据系统设计要求，输入的模糊论域选择 [ ]3,3E = − ， [ ]3,3EC = − ，输出的模糊

论域选择为 [ ]6,6S = − 。模糊集合划分为{负大，负中，负小，零，正小，正中，正大}，分别用{NB, NM, 
NS, ZO, PS, PM, PB}表示。 
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Figure 2. The affiliation function of the error e  
图 2. 误差 e 的隶属度函数 

 

 
Figure 3. The affiliation function of the error derivative e  
图 3. 误差导数 e的隶属度函数 

 

 
Figure 4. The affiliation function of the filtered variable s  
图 4. 滤波变量 s 的隶属度函数 
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模糊规则表如下表 1 所示： 
 

Table 1. Fuzzy rule table 
表 1. 模糊规则表 

E 
EC 

NB NM NS ZO PS PM PB 

NB PB PB PM PM PS ZO ZO 

NM PB PB PM PS PS ZO NS 

NS PM PM PM PS ZO NS NS 

ZO PM PM PS ZO NS NM NM 

PS PS PS ZO NS NS NM NM 

PM PS ZO NS NM NM NM NB 

PB ZO ZO NM NM NM NB NB 

 
定理 1 针对具有执行器故障的四旋翼无人机位置子系统(10)，且假设 1~4 成立时，如果应用以下自

适应控制律(21)和参数更新律(22)，确保闭环系统中所有的信号都是有界的，则能够确保跟踪误差 pe 在有

限时间内收敛到平衡点附近的小邻域。 

2
1 1 1 1 1 1

1 ˆ
2su k s c s hα = − + − 

 
                                (21) 

( )2 2
1 1 1 1 1 1 1ˆ ˆ ˆ,  0 0c s hα σ α α= − + ≥                              (22) 

其中 1 10, 0k c> > ， 1 0σ > 是设计参数， 1α̂ 是 2
1 mWα = 的估计值。 

证明如下： 
考虑如下的李雅普诺夫候选函数： 

T 2
1 1 1 1

1 1
2 2 a

L s s α
λ

= +                                    (23) 

其中 1 1 1ˆaα α λ α= − 为虚拟参数估计误差。结合式(14)、式(16)和式(21)、式(22)， 1L 对时间的导数： 

T 2 T
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1

1 ˆ ˆ
2

L s A k s c s h W hα ε α α∗  = − + − + + −  
  





                    (24) 

假设 { }min0 a Aλ λ< ≤ ，其中 minλ 为正定且对称矩阵 A 的最小特征值。 
利用不等式

2T
as As sλ≥ ，可以得到： 

2 2 2 T T T
1 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1

1 ˆ ˆ
2 a aL k s c s h s W h sλ λ α ε α α∗ ≤ − + − + + − 

 




               (25) 

利用杨氏不等式，可以得到： 
2T *T 2

1 1 1 1 1
1

1
4

s W h c s h
c

α≤ +                              (26) 

2T 2
1 1

1 1
2 2a m

a

s sε λ ε
λ

≤ +                               (27) 

结合上述式子，可以得到： 
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2 2
1 1 1 1 1

1

1 1 ˆ
4 2a m

a

L k s
c

λ ε σ α α
λ

≤ − + + +

                         (28) 

则可以得到： 

2 2 2 21 1
1 1 1 1

1

1 1
2 4a m

a a a

L k s
c

σ σλ α ε α
λ λ λ

≤ − − + + +

                      (29) 

1 1Lι≤ − + ∆                                      (30) 

其中， { }1 1min 2 ,2 0akι λ σ= > ， ∆ < ∞。 
根据定理 1 可知，当闭环系统中的所有信号都是有界的，通过适当调整设计参数能够确保轨迹追踪

误差收敛到原点附近的足够小邻域内，至此证明完毕。 
定理 2：针对具有执行器故障的四旋翼无人机姿态子系统(11)，且假设 1~4 成立时，如果采用以下自

适应控制律(31)和参数更新律(32)，确保闭环系统中所有的信号都是有界的，则能够确保姿态跟踪误差 eΘ
在有限时间内收敛到平衡点附近的小邻域。 

2
2 2 2 2 2 2

1 ˆ
2ru k s c s hα = − + − 

 
                            (31) 

( )2
2 2 2 2 2 2 2ˆ ˆ ˆ, 0 0c s hα σ α α= − + ≥                           (32) 

其中， 2 2 20, 0, 0k c σ> > > 为设计的参数， 2α̂ 为 2
2 rWα = 估计值， 2

rW 为未知正常数。 
证明：可以采用类似式(21)的方法完成相应的证明过程。 

4. 仿真结果与分析 

为了验证本文所提出的模糊自适应容错控制算法的有效性，通过 MATLAB/Simulink 平台进行了各

仿真测试，其中姿态和位置动力学在执行器存在故障的情况下受到外部干扰。所提出的控制方案将在数

值测试中实施，以确保四旋翼无人机系统在飞行任务期间即使存在这些故障也能保持固定时间稳定性。

设置仿真时间 60t s= ,期望的轨迹定义为： 

( ) ( ) ( ) T
sin ,sin ,sindP t t t=     

选择的设计参数如下所示： 

1 1 1

2 2 2

200, 0.1, 0.7
230, 0.1, 0.7
0, 2j j

k c
k c
c b

σ
σ

 = = =


= = =
 = =

 

系统状态的初始条件为： [ ]T0 0.5,0.5,0P = ， [ ]T0 0,0,0.6Θ = ，期望的偏航角设定为 0dψ = 。仿真实验

所用四旋翼飞行器的物理参数参考[12]，如表 2 所示。 
 

Table 2. Parameters of the UAV mathematical simulation model 
表 2. 无人机数学仿真模型参数 

参数名 符号 数值 单位 

无人机质量 m  2.00 kg 

无人机轴距 l  0.20 m 

重力加速度 g  9.81 m/s2 

阻力系数 b  1.14 * 10−7 N∙s2/rad 
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续表 

推力系数 k  2.98 * 10−6 N∙s2/rad 

气动摩擦系数 , ,x y zK K K  1.20 * 10−2 N∙s/rad 

气动摩擦系数 , ,K K Kϕ θ ψ  1.20 * 10−2 N∙s/rad 

绕 x 轴的转动惯量 xI  1.25 N∙s2/rad 

绕 y 轴的转动惯量 yI  1.25 N∙s2/rad 

绕 z 轴的转动惯量 zI  2.50 N∙s2/rad 

 
测试一：首先在没有执行器故障的情况下，测试所提出的自适应控制算法的精确性以及在扰动情况

下的鲁棒性。图 5 和图 6 为外部干扰示意图。 
 

 
Figure 5. External disturbances  
图 5. 外部扰动 

 

 
Figure 6. External disturbances 
图 6. 外部扰动 

 
图 7 为本文所提控制算法三维跟踪结果，能够看出，在致动器没有故障的情况下，本文所提控制算

法能够很好的跟踪到期望轨迹。图 8 为四旋翼无人机在干扰存在情况下的位置跟踪误差曲线，图 9 为姿

态跟踪误差曲线。图 10 为无人机系统的控制输入，能够看出控制输入表现出快速响应以及具有很强的稳

定性，能够及时调整以抵消外部扰动。 
测试二：为了验证所提控制器的自适应容错能力，考虑各控制通道的执行器效率变量如图 11 所示，

且不可控部分的故障为 ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) T
sin 3 ,0.1cos ,sin 5 2 ,cost t t tδ π=    。四旋翼的参数列在表 2。初始状态

设置为 [ ]T0 0.5,0.5,0P = ， [ ]T0 0,0,0.7Θ = 。控制参数选择如下： 

1 1 1

2 2 2

300, 0.2, 0.8
300, 0.2, 0.8
0, 3j j

k c
k c
c b

σ
σ

 = = =


= = =
 = =
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Figure 7. Three dimensional tracking process 
图 7. 三维轨迹跟踪结果 

 

 
Figure 8. Position tracking error 
图 8. 位置跟踪误差 

 

 
Figure 9. Attitude tracking error 
图 9. 姿态跟踪误差 

 
图 12 为无人机在干扰存在情况下的位置跟踪误差曲线，图 13 为姿态跟踪误差曲线。图 14 为系统的

控制输入，能够看出控制输入表现出快速响应以及具有很强的稳定性，能够及时调整以抵消外部扰动。 
由图 12 和图 13 可知，在故障发生前(0~10 s)和故障发生之后(10~60 s)，位置和姿态都能准确地跟踪

到期望状态，跟踪误差都保持在零邻域很小的范围内。这表明，即使在存在执行器故障的情况下，本文

所设计的模糊自适应容错控制策略，也能够有效的跟踪到期望轨迹，且具有稳定性。由图 14 能够看出， 
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Figure 10. Control inputs 
图 10. 控制输入 

 

 
Figure 11. Profile of the actuator efficiency variables 
图 11. 执行器效率变量的占比情况 

 

 
Figure 12. Position tracking error 
图 12. 位置跟踪误差 
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Figure 13. Attitude tracking error 
图 13. 姿态跟踪误差 

 

 
Figure 14. Control inputs 
图 14. 控制输入 

 
控制输入能够自适应调整，以 1u 为例， 10t s< 和 10t s> 时控制输入有所变化，当 10t s< 时致动器为健康

的，能够正常工作， 10t s> 时致动器效率降低，因此需要增加控制输入的大小来平衡相应效率的损失。

综上所述，通过仿真验证了所提出的自适应容错控制策略在处理实际执行器故障方面的有效性，提高了

四旋翼在实际应用中的可靠性和鲁棒性。 

5. 结论 

本文研究了存在扰动和执行器故障情况下四旋翼无人机的模糊自适应容错控制方法，并证明了控制

设计中涉及的所有变量都是有界的，利用 MATLAB/Simulink 仿真进行了验证。结果表明，本文所提的模

糊自适应控制算法在没有执行器故障的情况下，能够精确、稳定、快速的跟踪到期望轨迹，位置和姿态

跟踪误差保持在零邻域很小范围内。在存在外部扰动以及执行器效率损失的条件下，也能够保持轨迹跟

踪的稳定性和控制的精确性，位置和姿态跟踪误差也能够保持在零邻域很小范围内。综上所述，本文所

提控制算法在执行器故障条件下能够提高轨迹跟踪的稳定性和精确性。 
虽然本文所提控制算法在理论与仿真实验上有较好的效果，但是缺乏实际情况下的实验。未来，将

会进一步研究四旋翼无人机在实际飞行环境中的轨迹跟踪控制问题。 
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