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高超声速飞行器间歇故障改进自适应容错控制

胡开宇†, 陈复扬, 程子安
(南京航空航天大学自动化学院，南京 211106)

摘 要: 提出一种外部扰动/内部白噪声复合干扰和间歇性故障下的再入段变结构高超声速飞行器故障诊断和容

错控制方法.首先给出再入姿态系统模型以及间歇故障模型.然后基于所研究的随机固定幅值故障模式对角速率

系统中的周期性外部扰动进行预处理,根据处理结果,通过引入滑动时间窗设计一种残差信号.由于系统中存在

白噪声,根据噪声分布特性并基于改进的残差信号提出两个假设检验,进而设计检测故障的两个阈值区间以检测

间歇故障的发生和消失时间.与传统残差设计方法相比,改进的残差信号对于故障发生和消失时间的检测更准

确.基于扩张系统设计一个自适应估计律用于估计故障,并使得估计误差满足L2-增益干扰抑制.最后提出一个自

适应容错控制算法使得系统的姿态角输出能够跟踪给定的参考信号.利用Lyapunov函数证明了系统的稳定性,

Matlab仿真结果验证了所提出方法的有效性.
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Improved adaptive fault-tolerant control of intermittent faults in
hypersonic flight vehicle
HU Kai-yu†, CHEN Fu-yang, CHENG Zi-an

(College of Automation Engineering，Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Nanjing 211106，China)

Abstract: This paper proposes the fault diagnosis and fault-tolerant control (FTC) for reentry hypersonic vehicles with
external disturbance/interior white noise composite interference and intermittent faults. First, the reentry attitude system
model and the intermittent failure model are given. Then, based on the random fixed-amplitude failure mode, the periodic
external disturbance in the angular rate system is pre-processed. Due to the existence of white noise in the system, two
hypothesis tests are proposed based on the noise distribution characteristics and the improved residual signal, and then
two threshold intervals for detecting faults are designed to detect the occurrence and disappearance time of intermittent
faults. Compared with the traditional residual design method, the improved residual detection is more accurate. Based on
the expanded system, an adaptive estimation law is designed to estimate the faults and make the estimation error satisfy
L2-gain interference suppression. Finally, an adaptive FTC algorithm is proposed to make the system’s angle output track
a given reference signal. Lyapunov functions prove the stability of the proposed method, and Matlab simulation verifies
its effectiveness.
Keywords: intermittent faults；disturbance；hypersonic flight vehicle；hypothesis tests；fault diagnosis；fault-tolerant
control

0 引 䀰

高超声速飞行器 (hypersonic flight vehicle, HFV)
在军事与民用领域具有极高的战略价值,其控制技
术的发展直接关系到远程无人打击武器的机动突

防能力和未来空天飞机的质量[1].故障诊断 (fault
diagnosis, FD) 和 故 障 容 错 控 制 (fault-tolerant
control, FTC)技术的引入可进一步增强飞控系统的
可靠性,因此,针对HFV的故障自修复技术在航空航
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天和控制理论学科中具有重要的研究价值,近年来催
生出诸多研究进展[2].但是仍有不少问题存在,例如:
不同变化规律的干扰复合信号使系统难以准确估计

故障;随机间歇故障发生时间和结束时间难以准确
检测;传统控制算法难以灵活适应正常工作状态和
故障状态等.本文致力于解决上述问题,提出一种在
复杂干扰条件下能对间歇故障进行有效检测、估计

和自修复控制的方法,同时对不同控制要求均具有适
应性.
干扰在控制技术中普遍存在,近年来,对于更复

杂的干扰问题出现了多种新颖的控制方法.文献 [3]
提出一种HFV抗干扰及故障诊断跟踪控制策略,对
于外部干扰,通过设计干扰观测器对其进行估计和抵
消以达到抗干扰目的.文献 [4]利用模糊逻辑系统并
结合自适应技术在线逼近模型参数不确定项,然后采
用非线性干扰观测器补偿模糊系统逼近误差和飞行

器建模误差.本文采用设计观测器的方法应对外部
周期干扰,并借助鲁棒控制思想排除内部白噪声干扰
对FD和FTC的影响.

自适应FD和FTC技术使系统能灵活有效地在
标称态与故障态之间切换,近年来受到广泛关注.文
献 [5]针对飞机舵面故障产生的未建模动态、系统不
确定参数、未知输入增益等问题,提出一种匹配/非匹
配不确定性的飞机舵面故障L1自适应FTC方法.文
献 [6]根据推导的容错参数与故障参数的匹配条件,
得到对容错参数的约束条件,并运用Nussbaum增益
函数自适应估计由舵面故障引起的不确定控制信

号.文献 [7]在不知晓故障信息及外部干扰的条件下,
用自适应律在线估计未知量,并设计鲁棒自适应容
错控制器,使得无论是否有故障发生,主从两个混沌
系统都能够实现同步.本文在设计FTC控制器时,采
用自适应变参数思想,使HFV在无故障标称状态和
舵面故障修复状态下均能正常工作,完成稳定跟踪控
制.
假设检验是一个能在随机噪声内部准确判断信

号统计分布特性的方法,多用于特征提取和测控技术
领域[8].文献 [9]为满足间歇故障的检测要求,提出两
个假设检验分别用于检测间歇故障的发生和消失时

刻.本文在检测间歇故障时将借鉴文献 [9]的手法并
深度改进,以期为后续FD和FTC创造条件.随着数
字电路和计算机技术的发展,很多领域中的大部分故
障形式都是间歇性的.间歇故障具有随机幅值、随机
发生和随机消失等特性,因此对其诊断有两个目的:

一是检测故障出现时间和消失时间,二是估计故障
幅值[10].间歇故障的表现形式多样化,如时变间歇故
障、固定幅值间歇故障、周期性间歇故障和非周期

性间歇故障[11].目前在解决HFV中很少见存在间歇
故障的,但间歇故障会使传统的故障诊断难以完全适
用.本文考虑随机固定幅值的间歇故障形式,设计改
进的残差信号来进行故障检测.
本文针对再入段HFV设计间歇故障的自适应诊

断和自修复算法,其主要创新点在于:
1)在变结构再入段HFV系统中,设计复合扰动

下针对外部干扰的自适应观测器,实现白噪声干扰屏
蔽和外部干扰跟踪;

2)设计滑动时间窗和两个假设检验准则,在带自
然指数改进残差的观测器中,检测执行器间歇故障的
发生和消失时间;

3)设计间歇故障估计算法和自适应FTC算法并
实现复合扰动和间歇故障下的鲁棒稳定姿态跟踪控

制.
综上,本文首先描述变结构HFV动力学以及间

歇故障;然后设计改进残差和滑动时间窗,提出一种
间歇故障FD方法;进而给出再入姿态系统FTC;最
后,针对再入模型进行仿真分析以验证所提出算法
的有效性.

1 问题描述

本节介绍带有复合干扰的变结构HFV再入姿态
模型以及间歇故障模型,并明确控制问题与目标.

1.1 再入姿态模型

变结构高超声速再入飞行器的动力学描述如下:

γ̇ = Rω + ν(t) + d1(t),

ω̇ =

−(J +∆J)−1Ω(J +∆J)ω+

(J +∆J)−1T + ξ(t) + d2(t).

(1)

其中: γ = [ϕ,β,α]T;ϕ、β、α分别表示倾斜角、侧

滑角和迎角;ω = [p, q, r]T是角速率向量; p、q、r分
别是滚转角速率、俯仰角速率和偏航角速率; J ∈
R3×3是对称正定惯性矩阵;∆J是已知的可变结构

摄动;T ∈ R3是力矩向量,同时也是系统的输入信
号; d1(t)、d2(t) ∈ R3代表外部干扰,其波形在有限时
间内可保持明显的周期规律; v(t)、ζ(t) ∈ R3表示独

立的高斯白噪声信号且均值为零;矩阵Ω、R如下所

示:
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Ω =


0 −r q

r 0 −p

−q p 0

 ,

R =


cosα 0 sinα

sinα 0 −cosα
0 1 0

 .

假设 1 高斯噪声干扰 ζ(t)和 v(t)有界,即在
边缘分布为小概率可忽略事件,且满足 ∥ζ(t)∥ ⩽
Mζ , ∥v(t)∥ ⩽ Mv,微分∥dζ∥ ⩽ Mdζ .参数 Mζ、Mv、

Mdζ是已知常数,干扰d1(t)、d2(t)有一阶和二阶导

数.
本文采用如下可参数化的外部扰动模型:

di(t) = di0(t) +

q∑
i=1

dikfik(t) = θ∗T
i φi, i = 1, 2. (2)

其中: di0、dik、θ∗i是未知常值参数, fik、φi是选定的已

知基函数.当q = 0时, di(t) = di0(t)表征常值扰动;
当q > 0时,可以利用式 (2)来逼近时变扰动信号.例
如取 q = 1, fi1(t) = sin t,则di(t)代表正弦干扰信

号.因此所考虑的干扰可表示为d1(t) = θ∗T
1 φ1,

d2(t) = θ∗T
2 φ2.

(3)

1.2 间歇故障模型

由于舵面气流场不稳定,间歇性气流冲力会产生
间歇性舵面转角偏差;空地多源电磁干扰也会导致
HFV在几个干扰源作用范围内外飞入飞出时,出现
舵面控制信号间歇失真.基于上述物理背景,本文主
要研究非周期间歇性故障,故障的数学模型为

Fi(t) =

∞∑
s=1

(Γ (t− τi,s)− Γ (t− υi,s))fi(s). (4)

其中: τi,s、υi,s分别代表第s个故障随机发生时间和

随机消失时间,并满足τi,s < υi,s < τi+1,s;Γ (t) 是阶

跃函数; fi(s) : N+ → R是第s个故障的随机常数幅

值.第s个故障的持续时间和间隔时间定义为µdur
i,s = υi,s − τi,s,

µin
i,s = τi,s+1 − υi,s.

(5)

注1 持续时间和间隔时间的最小值分别定义

为 µ̃dur
i = inf

s∈N+
(µdur

i,s ), µ̃in
i = inf

s∈N+
(µin

i,s).设定ϑi =

min{µ̃dur
i , µ̃in

i },且最小值ϑi是已知的.
假设 2 存在常数 ρi,使得故障幅值 fi(s)满足

|fi(s)| ⩾ ρi > 0, i ∈ {1, 2, 3}.
综上,带有间歇故障的变结构高超声速再入飞行

器的模型可表示为

γ̇ = Rω + ν(t) + d1(t),

ω̇ =

−(J +∆J)−1Ω(J +∆J)ω + (J+

∆J)−1T +

3∑
i=1

biFi(t) + ξ(t) + d2(t).

(6)

其中: b(i) ∈ R3是(J+∆J)−1的第i列,F (t) = [F1(t);

F2(t);F3(t)].

1.3 问题与目标

本文主要研究的是带有间歇故障的变结构HFV
控制问题,通过设计控制输入力矩信号T使得系统

(1)闭环稳定,且姿态跟踪给定参考信号γd.为实现控
制目标,需要解决以下几个技术难题:

1)由于干扰的存在,如何设计故障检测算法来对
干扰进行隔离;

2)考虑间歇故障具有发生时间和消失时间的特
性,如何设计故障检测阈值能够更准确地检测两个时
间;

3)考虑系统存在的故障,如何设计FTC以保证
系统闭环稳定.
图1清楚地显示了整个控制系统结构,接下来的

内容将围绕整个结构展开,最终完成控制目标.

FTC

图 1 FTC结构框图
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假设3 γd连续,且有一阶和二阶导数.
假设4 本文所用反步法的微分反演次数低.根

据文献 [12]所示基于多GPU并行计算的飞行器,本
文假设硬件上能够解决低次数反演的微分爆炸问题.

2 间歇故障诊断方法设计

考虑如下带有间歇故障的角速率通道模型:

ω̇ = f(ω) + (J +∆J)−1T+

3∑
i=1

biFi(t) + ξ(t) + d2(t), (7)

其中f(ω) = −(J + ∆J)−1Ω(J + ∆J)−1ω.通常的
故障检测方法是用设计观测器来构造残差.当系统
不考虑干扰情况时,残差定义为ẋ = f(ω) + (J +∆J)−1T −K(ω − x),

r = ∥ω − x∥;
⇒


ė = Ke+

3∑
i=1

biFi(t),

r = ∥e∥.
(8)

从上式可以看出:如果发生故障,则残差不为零,
如果没有故障,则残差趋于零.如果考虑干扰,则残差
变为 

ė = Ke+
3∑

i=1

biFi(t) + ξ(t) + d2(t),

r = ∥e∥.
(9)

可以看出扰动和间歇故障对误差系统 e的影

响是线性相关的,即扰动和故障不能用几何方法隔
离.因此,需要对系统中的外部干扰进行预处理,然后
才能更准确地检测故障的发生和消失时间.

2.1 干扰预处理

本文主要研究非周期固定幅值的间歇故障.根
据式(4)和(7),可以得到

ω̈ =

ḟ(ω) + (J +∆J)−1Ṫ + ξ̇(t) + ḋ2(t) =

ḟ(ω) + (J +∆J)−1Ṫ + ξ̇(t) + θ∗T
2 φ̇2. (10)

根据式 (10)可以发现系统与间歇故障F (t)无关,
只与干扰d2(t)的一阶导数有关.接下来针对此系统
的干扰进行预处理,设计如下观测器:

ẋ =

ḟ(ω) + (J +∆J)−1Ṫ +
˙̂
d2(t)−H(ω̇ − x) + υc =

ḟ(ω) + (J +∆J)−1Ṫ + θT
2 φ̇2 −H(ω̇ − x) + υc.

(11)

其中: θ2是 θ∗2的估计值, d̂2(t)是d2(t)的估计值,x ∈

R3是观测器的状态量,H ∈ R3×3是待设计的参数矩

阵, υc是待设计的变量.定义观测器状态误差为e =

ω̇ − x,误差系统动态方程为

ė = He+ ξ̇(t) + θ̃T
2 φ̇2 − υc, (12)

其中

θ̃2 = θ∗2 − θ2. (13)

选取如下参数自适应律:

θ̇2 = φ̇2e
TP, (14)

其中P ∈ R3×3是待设计的正定对称矩阵.
引理1 [13] 对于任意正数χ和正定对称矩阵P ,

以下不等式成立:

2xTPy ⩽ χxTPx+ χ−1yTPy, x, y ∈ Rn. (15)

定理1 对于误差系统 (12),如果存在矩阵H和

正定对称矩阵P满足不等式HTP +PH < 0,则状态
估计误差e和干扰未知参数估计误差 θ̃2是有界的.
证明 采用如下Lyapunov函数:

V = eTPe+ tr(θ̃T
2 θ̃2). (16)

可以得到Lyapunov函数的导数为

V̇ =

(He+ ξ̇(t) + θ̃T
2 φ̇2 − υc)

TPe+ eTP (He+

ξ̇(t) + θ̃T
2 φ̇2 − υc)− 2tr(θ̃T

2 θ̇2) =

eT(HTP + PH)e+ 2eTP ξ̇(t) + 2eTP θ̃T
2 φ̇2−

2eTPυc − 2tr(θ̃T
2 θ̇2) =

eT(HTP + PH)e+ 2eTP ξ̇(t)− 2eTPυc. (17)

设计额外的控制变量υc = Mξ̇sign(eTP ),把υc代入

式(17)可得

V̇ =

eT(HTP + PH)e+ 2eTP ξ̇(t)− 2eTPυc =

eT(HTP + PH)e+ 2eTP (ξ̇(t)− υc) ⩽

eT(HTP + PH)e+ 2∥eTP∥(Mξ̇ −Mξ̇) =

eT(HTP + PH)e ⩽ 0. (18)

因此,状态估计误差和干扰估计误差一致最终有
界. 2
假设扰动的初始估计误差为零,即

d2(t)− d̂2(t) = 0, (19)

为方便后续故障检测分析,可近似认定

d2(t)− d̂2(t) = d2(0)− d̂2(0) +
w t

0
θ̃T
2 φ2dt ≈ 0.

(20)
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对d2(t)的稳定估计为后续间歇故障检测、故障

估计和鲁棒FTC创造了条件.

2.2 基于滑动时间窗的改进残差设计

针对系统 (5),本文设计一个残差向量 r,使得每
个残差元素 ri仅对Fi(t)敏感而与Fj(t)(j ̸= i)无

关.残差生成器结构设计如下:
˙̂ω = (J +∆J)−1T − (J +∆J)−1Ω(J +∆J)ω+

(J +∆J)−1D(J +∆J)(ω̂ − ω) + d̂2(t),

r(t) = D(J +∆J)ω̂ −D(J +∆J)ω.

(21)

其中: ω̂ ∈ R3×3为残差生成器的状态向量;D =

diag(λ1, λ2, λ3),λi < 0.
注2 本文所在团队研究的高超声速飞行器在

陀螺传感器系统上存有硬件备份,这是高精度导航制
导的内在需求,同时确保了不存在因传感器故障而导
致的状态ω不可测问题.定义

ε(t) = (J +∆J)ω̂ − (J +∆J)ω, (22)

可以得到
ε̇(t) = Dε(t)− F (t)− (J +∆J)ξ(t)−

(J +∆J)(d2(t)− d̂(t)),

r(t) = Dε(t).

(23)

因此在干扰预处理之后,对于每个故障Fi(t),相应的
残差可表示为ε̇i(t) = λiεi(t)− Fi(t)− (Ji +∆Ji)ϖ(t),

ri(t) = λiεi(t).
(24)

其中: εi(t)是ε(t)的第 i个元素, Ji是J的第 i行,∆Ji

是可变结构摄动∆J的第i行.
间歇故障在检测时需要检测故障发生时间和故

障消失时间,因此引入滑动时间窗口,通过滚动旧数
据来包含新信息,减少前一时刻信号数据对残差的影
响,提高检测精度.基于滑动时间窗口 [t−∆ti, t]的改

进残差生成器可以表示为εi(t,∆ti) = εi(t)− eλi∆tiεi(t−∆ti),

ri(t,∆ti) = λiεi(t,∆ti),
(25)

其中∆ti ∈ (0, θi)是滑动时间窗的长度.
注 3 εi(t,∆t)仅与滑动时间窗口 [t − ∆ti, t]

期间的间歇性故障Fi(t)相关.因此,与 εi(t)相比,
εi(t,∆t)对Fi(t)的出现和消失时间更敏感.残差
ri(t,∆ti)可以表示为

ri(t,∆ti) = ri1(t,∆ti) + ri2(t,∆ti). (26)

其中

ri1(t,∆ti) = −λi

w t

t−∆ti
eλi(t−τ)Fi(τ)dτ,

ri2(t,∆ti) = −λi

w t

t−∆ti
eλi(t−τ)(Ji +∆Ji)ξ(τ)dτ.

(27)

因为 ξ(t)是具有高斯分布特征的有界信号,所
以 ri2(t,∆ti)也是高斯信号,均值为E[ri2(t,∆ti)] =

0. ri2(t,∆ti)的方差ι2i为

ι2i =λ2
iE

[ w t

t−∆ti
eλi(t−τ)(Ji +∆Ji)ξ(τ)dτ×

w t

t−∆ti
eλi(t−τ)[(Ji +∆Ji)ξ(τ)]

Tdτ
]
=

λ2
iE

[ w t

t−∆ti

w t

t−∆ti
eλi(2t−τ1−τ2)(Ji+

∆Ji)ξ(τ)[(Ji +∆Ji)ξ(τ)]
Tdτ1dτ2

]
=

λ2
i

w t

t−∆ti

w t

t−∆ti
eλi(2t−τ1−τ2)(Ji+

∆Ji)Rξ(J
T
i +∆JT

i )dτ1dτ2 =

(1− eλi∆ti)2(Ji +∆Ji)Rξ(J
T
i +∆JT

i ), (28)

其中Rξ = E(ξξT).因此 ri2(t,∆ti) ∼ Φ(0, ι2i ),Φ(·)
表示高斯分布.

ri1(t,∆ti)具有如下特征:当υi,s−1 < t, ∆ti <

t < τi,s时,有

ri1(t,∆ti) = 0; (29)

当t−∆ti < τi,s < t时,有

ri1(t,∆ti) = fi(s)(1− eλi(t−τi,s)); (30)

当τi,s < t−∆ti < t < υi,s时,有

ri1(t,∆ti) = fi(s)(1− eλi∆ti); (31)

当t−∆ti<υi,s<t时,有

ri1(t,∆ti) = fi(s)(eλi(t−υi,s) − eλi∆ti). (32)

通过分析残差 ri(t,∆ti)的特征,下面提出两个
假设检验来确定所有故障的发生和消失时间.

2.3 发生时间τi,s检测

根据残差的属性分析,当υi,s−1 < t − ∆ti < t

< τi,s时,式 (29)成立.当第s个间歇故障发生时 (t >
τi,s), ri1(t,∆ti)不等于零.因此,本文引入以下假设检
验来检测第s个故障发生时间τi,s:HA

i,0 : E(ri(t,∆ti)) = 0,

HA
i,1 : E(ri(t,∆ti)) ̸= 0.

(33)

对于给定的置信水平ϱi1,可以获得假设 (33)的
接受区间为

Ωi = (−hϱi1/2ιi, hϱi1/2ιi), (34)

其中hϱi1/2表示标准高斯分布变量有ϱi1/2的可能性

落在区间 [hϱi1/2,∞)内.把检测到的Fi(t)的第s个故



2632 控 制 与 决 策 第36卷

障发生时间定义为以下随机变量:

τd
i,s = min{inf{t > τi,s : ri(t,∆ti) /∈ Ωi}}. (35)

对于给定的∆ti,可以总结检测到的发生时间变
量τi,s存在以下规则:

τi,s < τd
i,s < υi,s; (36)

ri(t,∆ti) ∈ Ωi, ∀t ∈ (τi,s, τ
d
i,s); (37)

ri(τ
d
i,s,∆ti) /∈ Ωi, ∀t ∈ (τd

i,s, υi,s). (38)

2.4 消失时间υi,s检测

下述不等式是残差值在滑动时间窗口经过故障

区间内时满足的条件:τi,s < t−∆ti < t < υi,s,

|ri1(t,∆ti)| ⩾ ρi(1− eλi∆ti) = κi,
(39)

且第 s个间歇故障消失后, |ri1(t,∆ti)|逐渐减少到
零.检测消失时间的假设检验如下:HD

i,0 : |E(ri(t,∆ti))| ⩾ κi,

HD
i,1 : |E(ri(t,∆ti))| < κi.

(40)

对于给定置信水平ϱi2,可得到假设检验 (40)的
接受区域为

Θi = (−∞,−κi + hϱi2
ιi]

∪
[κi − hϱi2

ιi,+∞). (41)

把检测到的Fi(t)的第s个故障消失时间定义为

以下随机变量τi,s:

υd
i,s = min{inf{t > υi,s : ri(t,∆t) /∈ Θi}}. (42)

对于给定∆ti,能总结出关于确定检测到的故障
消失时间υd

i,s存在以下规则:

υi,s < υd
i,s < τi,s+1; (43)

ri(t,∆ti) ∈ Θi, ∀t ∈ (υi,s, υ
d
i,s); (44)

ri(υ
d
i,s,∆ti) /∈ Θi, ∀t ∈ (υd

i,s, τi,s+1). (45)

注4 为了使得检测到的故障发生时间在故障

消失时间之前,故障检测区间应满足Π = {∆ti :

Ωi

∩
Θi = ∅, 0 < ∆ti < ϑi},其中Π是检测间歇

故障所允许的∆ti的集合.它代表滑动时间窗口长度
和最大延迟.

2.5 自适应间歇故障估计

当 t ∈ (τs, υs)时,系统发生间歇故障,设计如下
的间歇故障估计观测器以估计F (t):

ẋ = − (J +∆J)−1Ω(J +∆J)ω + (J +∆J)−1T−

K(ω − x) + (J +∆J)−1F̂ + d̂2(t). (46)

其中:x ∈ R3是观测器的状态量,K ∈ R3×3是待设

计的增益矩阵.根据定理1,可得误差动态系统

ėω = Keω + (J +∆J)−1F̃ + ξ(t). (47)

其中故障估计误差和状态误差为F̃ = F − F̂ ,

eω = ω − x.
(48)

设计如下自适应故障估计律:
˙̂
F = −G(eω + ėω), (49)

其中G ∈ R3×3.从而得到
˙̃F = (G+GK)eω +G(J +∆J)−1F̃ +Gξ. (50)

为了抑制干扰对故障估计的影响,设计如下扩张
观测系统:

ζ̇ =

[
K (J +∆J)−1

G+GK G(J +∆J)−1

]
ζ +

[
I

G

]
ξ =

Āζ + B̄ξ, (51)

其中ζ = [eω, F̃ ].
引理2 [5] 如果从ξ到故障估计误差的L2−增益

小于γξ,即满足以下条件:w t

0
F̃TF̃dt− γ2

ξ

w t

0
ϖTϖdt < 0, (52)

则可认为故障估计误差满足干扰ξ抑制水平.
定理2 对于系统 (51)和给定正数γξ,如果存在

合适参数K ∈ R3×3,G ∈ R3×3,正定对称矩阵P1 ∈
R3×3,P2 ∈ R3×3,P = diag(P1, P2),使如下矩阵不等
式成立,则故障估计误差最终有界且满足干扰抑制水
平γξ: K

TP1 + P1K S1 P1

∗ S2 P2G

∗ ∗ −γ2
ξ I

 < 0. (53)

其中

S1 = GTP2 +KTGTP2 + P1(J +∆J)−1,

S2 = (J +∆J)−1GTP2 + P2G(J +∆J)−1 + I.

证明 取如下函数:

Vζ = ζTPζ, (54)

对时间求导,可得

V̇ζ =(Āζ + B̄ξ)TPζ + ζTP (Āζ + B̄ξ) =

ζT(ĀTP + PĀ)ζ + 2ζTPB̄ξ. (55)

取

V = Vζ +
w t

0
F̃TF̃dt−

w t

0
γ2
ξ ξ

Tξdt, (56)

对时间求导,可得

V̇ = V̇ζ + F̃TF̃ − γ2
ξ ξ

Tξ =

V̇ζ + ζTHTHζ − γ2
ξ ξ

Tξ =
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ζT(ĀTP + PĀ+HTH)ζ + 2ζTPB̄ξ − γ2
ξ ξ

Tξ =

[ζT ξT]

[
ĀTP + PĀ+HTH PB̄

∗ −γ2
ξ I

][
ζ

ξ

]
, (57)

其中H = [03×3, I3×3].根据Schur补集定理,如果式
(53)成立,则 V̇ < 0,进而有

V =
w t

0
V̇ dt < 0. (58)

因为Vζ > 0,故式(52)成立,因此可得

∥F̃∥ ⩽ γξ∥ξ∥. (59)

所以故障估计误差动态 (51)有界且满足干扰抑制水
平. 2
实验中,通过配置3个参数G、K和P可使不等

式 (53)成立,进而使故障估计器稳定.利用Matlab中
的矩阵不等式求解工具可计算得到满足式 (53)的特
解G、K、P .如果希望简化计算,则可先固定部分参
数.例如,先取定G和P ,根据式 (53)求解得到K的取

值范围,在范围内计算机自动随机取值.

3 自适应控制器设计

3.1 标称控制器设计

在本节中,针对无故障动态系统 (1),设计一个标
称控制器,使姿态角可以跟踪给定值.

定理3 针对无故障系统 (1),在下式表示的标称
控制器T :

T =

(J +∆J)[υ̇d + (J +∆J)−1Ω(J+

∆J)ω −RTz1 − c2z2 − θT
2 φ2], (60)

υd = R−1(−c1z1 + γ̇d − θT
1 φ1), (61)

以及未知参数自适应律θ̇1 = φ1z
T
1 ,

θ̇2 = φ2z
T
2

(62)

的作用下,可以保证闭环系统稳定并且姿态跟踪误
差γ − γd有界.其中:跟踪误差 z1 = γ − γd, z2 =

ω − υd; c1 > 0, c2 > 0; θ1和θ2分别是θ∗1和θ∗2的估

计值.
证明 1)取Lyapunov函数

V1 =
1

2
zT
1 z1 +

1

2
tr(θ̃T

1 θ̃1), (63)

其中 θ̃1 = θ∗1 − θ1是参数估计误差. V1对时间求导,得

V̇1 = zT
1 (Rω + ν + d1(t)− γ̇d) =

zT
1 (Rω + ν + θ∗T

1 φ1 − γ̇d). (64)

引入跟踪误差z2并代入式(62),得到

V̇1 =

zT
1 [R(z2 + υd) + ν + θ∗T

1 φ1 − γ̇d]− tr(θ̃T
1 θ̇1) =

− c1z
T
1 z1 + zT

1 Rz2 + zT
1 ν + zT

1 θ̃
T
1 φ1 − tr(θ̃T

1 θ̇1) ⩽

− c1z
T
1 z1 + zT

1 Rz2 + zT
1 z1 +

1

4
νTν =

− (c1 − 1)zT
1 z1 + zT

1 Rz2 +
1

4
∥ν∥2. (65)

2) Lyapunov函数取为

V = V1 +
1

2
zT
2 z2 +

1

2
tr(θ̃T

2 θ̃2). (66)

对V 求导,可得

V̇ ⩽ − (c1 − 1)zT
1 z1 + zT

1 Rz2 +
1

4
∥ν∥2+

zT
2 ż2 − tr(θ̃T

2 θ̇2) =

− c2z
T
2 z2 − (c1 − 1)zT

1 z1 +
1

4
∥ν∥2+

zT
2 ξ + zT

2 θ̃
T
2 φ2 − tr(θ̃T

2 θ̇2) ⩽

− c2z
T
2 z2 − (c1 − 1)zT

1 z1 +
1

4
∥ν∥2+

zT
2 z2 +

1

4
ξTξ =

− (c1 − 1)zT
1 z1 − (c2 − 1)zT

2 z2+

1

4
(∥ξ∥2 + ∥ν∥2)− η1Z +Π1. (67)

其中

η1 = min(c1 − 1, c2 − 1), (68)

Π1 =
1

4
(M2

ξ +M2
ν ), (69)

Z = ∥z1∥+ ∥z2∥. (70)

即Z收敛到区间Z : Z < Π1/η1,通过调节参数 c1和

c2使得η1 > 0,可得姿态向量跟踪误差z1有界. 2
3.2 FTC控制器设计

在本节中,针对带有故障的动态系统 (6),设计一
个容错控制器,产生所需的控制力矩T ,使得姿态角
跟踪给定命令.
定理4 考虑带有间歇故障和干扰的姿态系统

(6),在如下FTC和参数自适应律 (62)的作用下,可以
保证闭环系统稳定且姿态跟踪误差有界:

T = (J +∆J)[υ̇d + (J +∆J)−1Ω(J +∆J)ω−

RTz1 − c2z2 − θT
2 φ2]− F̂ (t), (71)

υd = R−1(−c1z1 + γ̇d − θT
1 φ1). (72)

其中:跟踪误差z1 = γ − γd, z2 = ω− υd; c1 > 0, c2 >

0.
证明 取Lyapunov函数

V =
1

2
zT
1 z1 +

1

2
zT
2 z2 +

1

2
tr(θ̃T

1 θ̃1) +
1

2
tr(θ̃T

2 θ̃2),

(73)
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对V 求导可得

V̇ ⩽ − (c1 − 1)zT
1 z1 − (c2 − 1)zT

2 z2+

1

4
(∥ξ∥2 + ∥ν∥2) + zT

2 (J +∆J)−1F̃ ⩽

− (c1 − 1)zT
1 z1 − (c2 − 2)zT

2 z2 +
1

4
F̃T(J+

∆J)−T (J +∆J)−1F̃ +
1

4
(∥ξ∥2 + ∥ν∥2) ⩽

− (c1 − 1)zT
1 z1 − (c2 − 2)zT

2 z2 +
1

4
(∥ξ∥2+

∥ν∥2 + λJγ
2
ξM

2
ξ ) =

− η2Z +Π2. (74)

其中

η2 = min(c1 − 1, c2 − 2), (75)

λJ = max{eig[(J +∆J)−T(J +∆J)−1]}, (76)

Π2 = (M2
ξ +M2

ν + λJγ
2
ξM

2
ξ )/4. (77)

通过调节参数c1和c2可使得η2 > 0,因此,跟踪
误差z1最终有界,且闭环系统稳定. 2

对控制器 (60)和 (71)的设计,可使变结构HFV再
入姿态系统在无故障飞行状态和间歇故障飞行状态

下均能稳定输出给定姿态角,完成控制目标.

4 仿真分析

考虑故障检测和FTC两种情况,本节利用Matlab
对所提出方法进行仿真以验证算法的有效性.其中
惯性矩阵 J = [554.486, 0,−23.002; 0, 1 136.949, 0;

−23.002, 0, 1 376.852] kg · m2,∆J = [50, 0, 0; 0, 50, 0;

0, 0, 50] kg · m2.初始飞行条件:ϕ0 = 0.3,β0 = 0.2,
α0 = 1, p0 = 0.1, q0 = 0.05, r0 = 0.05.姿态角跟踪
命令:ϕd = 1,βd = 0,αd = 2.白噪声干扰ξ(t)和ν(t)

的协方差分别是0.01和0.02.外部干扰信号为三角函
数, d2(t) = [d21; d22; d23], d21 = d22 = d23.

4.1 仿真实验1(故障检测)

根据所提出算法设置如下参数:

∆t1 = ∆t2 = ∆t3 = 0.4, ρ1 = 49 000,

ρ2 = 79 000, ρ3 = 79 000, ϱi1 = ϱi2 = 0.2,

D = diag(−1,−1,−1).

故障检测区间分别是:

Ω1 = (−4 967.8, 4 967.8), Ω2 = (−10 177, 10 177),

Ω3 = (−12 327, 12 327);

Θ1 = (−∞,−11 678]
∪
[11 678,+∞),

Θ2 = (−∞,−16 874]
∪
[16 874,+∞),

Θ3 = (−∞,−14 937]
∪
[14 937,+∞).

间歇故障为

(F1(t), F2(t)) =



(50 000, 0), t ∈ [15, 20);

(0, 80 000), t ∈ [20, 30);

(80 000, 100 000), t ∈ [40, 60);

(100 000, 120 000), t ∈ [80, 85);

F3(t) = 0.

变结构摄动∆J从仿真的第15 s开始为非零.
干扰预处理的结果如图2所示.本文所提出方法

利用自适应律来估计干扰模型中的未知参数,进而得
到干扰信号的估计值.仿真结果表明,该方法能够在
系统存在高斯噪声和故障的情况下准确估计干扰值.

0 20 40 60 80 100

t /s

0.2

0.1

0
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图 2 干扰估计响应曲线

本文所提出的故障检测方案的仿真结果如图3
所示.由图3可以发现,残差r1(t,∆t1)仅受F1(t)的影

响,残差r2(t,∆t2)仅受F2(t)的影响.第3个回路无故
障,残差r3与F1和F2都无关,在此不做展示.因此,本
文所构造的残差满足要求,即残差 ri对故障Fi(t)敏

感,而与Fj(t)(i ̸= j)无关,进而可以确定故障发生的
位置.
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图 3 残差响应曲线
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对比两个残差响应曲线 ri(t)和 ri(t,∆ti),通过
滑动时间窗∆ti构造的改进残差 ri(t,∆ti)所检测

出的故障发生和消失时间比 ri(t)更准确.检测时间
的仿真结果如表 1和表 2所示,其中 τ̃d

i,s和 υ̃d
i,s分别

是通过残差 ri(t)检测到的 τi,s和υi,s的值.当第 s个

故障发生时,残差 ri(t)和 ri(t,∆ti)几乎同时超过检

测阈值Ωi,从而确保故障Fi(t)中第 s个故障发生时

间 τi,s可以被检测到.但与 ri(t,∆ti)相比, ri(t)需要
更多时间超过检测阈值Θi,它检测出的消失时间比
ri(t,∆ti)慢很多.

表 1 F1(t)的发生和消失时间检测结果

sth故障 τi,s τd
i,s τ̃d

i,s υi,s υd
i,s υ̃d

i,s

1 15 15.12 15.12 20 20.10 21.44

2 40 40.08 40.08 60 60.22 62.94

3 80 80.06 80.06 85 85.24 88.12

表 2 F2(t)的发生和消失时间检测结果

sth故障 τi,s τd
i,s τ̃d

i,s υi,s υd
i,s υ̃d

i,s

1 20 15.12 15.12 30 30.10 32.24

2 40 40.08 40.08 60 60.21 63.04

3 80 80.06 80.06 85 85.20 88.10

4.2 仿真实验2(故障估计和FTC)

通过线性矩阵不等式,可得到估计算法参数矩
阵K = [−1, 0, 0; 0,−1, 0; 0, 0,−1],G = [−20.52,

0,−0.49; 0,−4.23, 0;−0.49; 0,−2.82],故障估计的仿
真结果如图4所示.该响应曲线表明自适应故障估计
律可以有效且快速地估计故障值,可抑制干扰,估计
误差最终有界.
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图 4 故障估计响应曲线

设置c1 = 4, c2 = 3.图5显示了在间歇故障的作
用下,标称控制器和FTC作用下的姿态角的响应曲
线.当故障发生时,在没有故障补偿的标称控制器 (实

线)作用下,姿态角在跟踪过程中有很大的波动误差,
无法满足跟踪需求;而在自适应FTC控制器 (虚线)作
用下,姿态角则快速跟踪参考指令,跟踪误差最终有
界,表明FTC具有良好性能.
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图 5 故障条件下标称控制器和FTC控制器姿态跟踪曲线

从图 5可以看出,标称控制器在 15∼ 30 s之间
有轻微的震颤,而在40 s之后则有较大的过冲.原因
是在 15∼ 30 s之间,每个时间只有一个方向有故障
(F1(t)或F2(t)),而在其余时间中两个方向同时有故
障.表明多故障条件下所提出的FTC控制器更有优
势.
表 3给出了本文方法 (new method, NM)和文献

[9]的方法 (traditional method, TM)分别应用于间歇
故障下HFV控制系统时的性能对比分析,其中 es

和 tr分别表示故障估计的均方根稳态误差和响应

时间.对比分析表明: NM在检测故障发生和消失时

表 3 检测时间与诊断跟踪性能对比分析

性能

指标
方法

F1(t) F2(t)

1 2 3 1 2 3

τd
i,s

NM 15.12 40.08 80.06 15.12 40.08 80.06

TM 16.43 41.26 80.91 16.42 41.28 80.93

υd
i,s

NM 20.10 60.22 85.24 30.10 60.21 85.20

TM 21.52 63.39 89.21 31.64 63.69 88.27

es
NM 121 203 269 232 207 299

TM 1 068 2 124 2 339 2 095 2 176 2 683

tr
NM 0.06 0.06 0.09 0.08 0.11 0.12

TM 1.13 1.16 1.01 1.12 1.38 1.29
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间上比TM快约 1 s,导致估计响应时间优化超过 10
倍; NM的均方根稳态误差只是TM的约0.1倍,说明
NM的估计更精准,具有更强的鲁棒镇定性,不受干
扰影响; NM未改进的残差 ri(t)的检测时间也好于

TM.这表明本文方法大大优化了现有方法,更能适
应HFV的复杂工况.

5 结 论

本文解决了具有间歇故障和干扰的变结构HFV
姿态系统的FD和FTC问题.首先成功建立了带有故
障和干扰的HFV模型;然后根据对故障特征的分析,
对外部不确定干扰进行了预处理,进而构建了改进
的残差;根据带有高斯噪声的残差信号分布特性,结
合假设检验得到了故障检测阈值,与原始残差相比,
改进残差能更快地检测间歇故障的发生和消失时间;
通过自适应估计算法快速估计了故障,并且其估计结
果对复合干扰有抑制作用;根据故障估计结果设计
FTC控制器,该控制器能够使得姿态角跟踪给定参考
指令.仿真结果验证了本文所提出方案的有效性和
相对于现有方法的优越性.
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