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基于中心对称多胞体的四旋翼无人机执行器故障检测

杨雨薇， 胡　 陟， 章　 伟

（上海工程技术大学 机械与汽车工程学院， 上海 ２０１６２０）

摘　 要： 本文针对四旋翼无人机姿态控制系统执行器发生的故障，设计未知输入观测器并基于中心对称多胞体实现故障检

测。 首先，利用泰勒展开对无人机非线性系统模型进行离散化处理，将执行器故障项视为干扰项，利用未知输入观测器来进

行干扰解耦；其次，采用中心对称多胞体计算检测的残差阈值，通过比较四旋翼无人机系统产生的执行器故障残差与阈值区

间完成故障检测；最后，基于 ＭＡＴＬＡＢ 仿真平台，验证了所提出的无人机姿态控制执行器系统的故障检测的有效性。
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０　 引　 言

近年来，四旋翼无人机由于其体积小、机动性

强、具有灵活性等特点，得到了研究者们的广泛关注

和研究，无人机的诸多性能指标飞速提高，控制技术

得到极大的发展，其在军事和民用领域发展十分迅

速。 在日常的生活中如航拍、空中载物、侦察监测等

各个方面逐步普及［１］。 由于无人机内部结构精细，
同时存在机载环境的温度变化，机械振动等客观因

素，无人机较易发生损伤或失效，导致系统出现故

障［２］。 为了更大范围的降低损失，快速检测判断无

人机是否发生故障，保证系统安全性尤为重要［３］。
无人机故障通常分为执行器故障与传感器故

障。 目前为止，对具有执行器故障系统的研究和四

旋翼无人机执行器故障问题有很好的借鉴意义。
Ｃｈａｄｌｉ 等人设计了 Ｈ ／ Ｈ¥ 观测器对故障进行观测
［４］；为了提高观测器对噪声和干扰的鲁棒性，汤文

涛、胡志坤等人通过设计未知输入观测器对干扰和

噪声进行解耦，实现了故障检测与分离 ［５］；王振华

等人通过将故障视为辅助状态向量来构造增强系

统，基于增强系统设计观测器，解决了离散线性系统

描述符系统的执行器故障估计问题 ［６］；叶慧等人采

用小波变换，不依赖系统模型，提高了故障的可分离

性［７］；宫勋等针对四旋翼无人机可能存在执行器故

障的情况，使用并行降维观测器构建检测与重构算

法，有效地实现对执行器故障的检测并将出现故障

的执行器进行隔离，此外该控制算法的应用可以有

效地抑制扰动［８］；有文献提出了一种新的基于自适

应观测器的执行器故障估计方法［９］。 然而以上文

献考虑的问题主要集中在执行器故障的稳定控制问

题，并且取得了很好的控制效果，但是四旋翼无人机

性能没有得到足够的重视。 文献针对执行器故障检

测，提出基于中心对称多胞体的一种故障诊断与分

离的方法，根据一般的离散数学模型设计未知输入

观测器，与原值对比得到残差信号，基于中心对称多

胞体形成故障范围阈值，通过残差与阈值的比较，完



成故障诊断［１０］。 但该文献也只考虑了普通执行器

的故障问题，通常四旋翼无人机的模型为一个六维

的连续方程组，本文在此基础上，完成了模型的离散

化与维度的扩展，并通过仿真实验证明，该算法对于

四旋翼无人机的 ２ 种不同执行器故障模型的检测是

有效的。

１　 四旋翼无人机系统物理模型建立

为了便于四旋翼无人机的数学模型建立，且不

失一般性，可做如下假设［１１］：
（１） 四旋翼无人机为刚性结构，运动过程中质

量保持不变；
（２） 四旋翼无人机结构完全对称；
（３） 地面坐标为惯性坐标系，不计重力加速度

随高度的变化，不计地球曲率；
（４） 电机的电压－力矩函数为线性函数；
（５） 四旋翼无人机的质心严格位于结构中心。
四旋翼无人机飞行姿态动力学模型，对其泰勒

展开并做适当的截尾处理得到如下系统模型［１２］，式
（１）：

Δθ· ＝ ０；

Δθ̈ ＝
Ｋ ｔｃ（Δｕ３ ＋ Δｕ４） ＋ Ｋ ｔｎ（Δｕ１ ＋ Δｕ２）

Ｊθ
；

Δφ· ＝ ０；

Δφ̈ ＝
Ｋ ｆ ｌ（Δｕ１ － Δｕ２）

Ｊφ
；

Δψ· ＝ ０；

Δψ̈ ＝
Ｋ ｆ ｌ（Δｕ３ － Δｕ４）

Ｊψ
．
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（１）

其中， Δθ ＝ θ － θ－，Δφ ＝ φ － φ－ ，Δψ ＝ ψ － ψ－ ，Δθ· ＝

θ· － θ·，Δφ· ＝ φ· － φ·，Δψ· ＝ ψ· － ψ·；θ，φ，ψ 分别表示四旋

翼无人机的 ３ 个欧拉角（俯仰角、翻转角、偏航角）；

θ－，φ－ ，ψ－ ，θ·，φ·，ψ· 为稳态时四旋翼无人机的欧拉角及

其角速度； ｕｉ 表示第 ｉ 个电机转速； ｌ 是电机到质心

的距离； Δｕｉ ＝ ｕｉ － ｕ－ ｌ，ｉ ＝ （１，２，３，４），ｕ－ ｌ 为稳态时四

个电机的输入电压。 Ｊθ，Ｊφ，Ｊψ 分别表示四旋翼无人

机俯仰角、翻转角、偏航角的转动惯量； ｕｚ，ｕθ，ｕφ，ｕψ

为四旋翼无人机的 ４ 个虚拟控制输入； Ｋ ｔｃ，Ｋ ｔｎ 分别

为电机正转与反转时的力矩系数； Ｋ ｆ 为旋翼升力系

数。 本文所研究的四旋翼无人机为小角度姿态保持

时所发生的执行器故障，该种情况下，在满足假设

（２）的基础上，姿态角不大于 ５°［１３］。

将模型 （ １） 表示成一般的线性动态方程，式
（２）：

ｘ· ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{ （２）

　 　 其中， Ａ、Ｂ、Ｃ 为适当维数的系统矩阵。 状态向

量为 ｘ ＝ ［Δθ Δφ Δψ Δθ· Δφ· Δψ·］ Ｔ； 输出向

量 为 ｙ ＝ ［θ φ ψ］ Ｔ； 控 制 输 入 为 ｕ ＝
［Δｕ１ Δｕ２ Δｕ３ Δｕ４］ Ｔ。

２　 四旋翼无人机执行器故障系统数学模型

２．１　 执行器故障特征描述

执行器由于外部干扰，润滑失效等现象会产生

故障。 按执行器故障的特点与严重程度，可分为突

变加性故障、缓慢时变故障。
四旋翼无人机有多个执行器，第 ｉ 个执行器发

生故障时，其数学模型可表示为：
（ａ）突变加性故障 ｆｉ ＝ ｂ，其中，ｂ 为常量。
（ｂ）缓慢时变故障 ｆｉ ＝ η ｉ（ ｔ － ｔｓ），其中，η ｉ 表示

第 ｉ 个执行器的故障系数，为常量； ｔｓ 为故障的起始

时刻； ｔ 为故障发生的任意时刻。
２．２　 中心对称多胞体

中心对称多胞体的符号定义及其特性：
中心对称多胞体集合 Ｉ ⊂ Ｒｎ 是一种特殊的凸

多面体，首先给出中心对称多胞体的数学定义：
定义　 一个 ｒ 维中心对称多胞体 Ｉ ⊂ Ｒｎ 定义

为以 ｐ ∈ Ｒｎ 为中心的 ｒ 维单位立方体 Ｂｒ ＝
［ － １， ＋ １］ ｒ 的仿射变换，即式（５）：

Ｉ ＝ 〈ｐ，Ｈ〉 ＝ ｐ 􀱇 ＨＢｒ （３）
　 　 其中，矩阵 Ｈ ∈ Ｒｎ×ｒ 称为 Ｉ 的生成矩阵，其决

定了 Ｉ 的形状和大小。
中心对称多胞体的主要性质［１４］有：
性质：给定中心对称多胞体 Ｉ ＝ 〈ｐ，Ｈ〉，则有式

（４） ～ （６）：
〈ｐ１，Ｈ１〉 􀱇 〈ｐ２，Ｈ２〉〈ｐ１ ＋ ｐ２， Ｈ１ 　 Ｈ２[ ] 〉 （４）

Ｌ☉〈ｐ１，Ｈ〉 ＝ 〈Ｌｐ，ＬＨ〉 （５）

〈ｐ，Ｈ〉 ⊆ 〈ｐ，Ｈ－ 〉 （６）
　 　 其中： ｐ，ｐ１，ｐ２ ∈ Ｒｎ，Ｈ，Ｈ１，Ｈ２ ∈ Ｒｎ；☉ 表示线

性映射； Ｌ ∈ Ｒｌ ×ｎ 为适当维数的矩阵； Ｈ－ ∈ Ｒｎ×ｎ 是

对角矩阵；其对角元素为 Ｈ－ ｉ，ｉ ＝ ∑
ｒ

ｊ ＝ １
Ｈｉ，ｊ ，ｉ ＝ １，…，

ｎ。
２．３　 四旋翼无人机带有执行器故障的模型

首先对系统（２）做离散化处理：
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令： Ｇ ＝ ｅＡΔｔ；Ｋ ＝ ∫Δｔ
０
ｅＡｔｄｔＢ；Δｔ 是仿真采样周期；

考虑外部干扰与噪声，四旋翼无人机离散系统的状

态空间方程（７）表示如下：
ｘ（ｋ ＋ １） ＝ Ｇｘ（ｋ） ＋ Ｋｕ（ｋ） ＋ Ｄ１ω（ｋ），
ｙ（ｋ） ＝ Ｃｘ（ｋ） ＋ Ｄ２υ（ｋ），{ （７）

　 　 其中， ｘ（ｋ） ∈ Ｒｎｘ 是状态向量； ｕ（ｋ） ∈ Ｒｎｕ 是

输入向量； ｙ（ｋ） ∈ Ｒｎｙ 是输出向量； Ｄ１，Ｄ２ 为已知

适当维数的矩阵； ω（ｋ），υ（ｋ） 分别为系统受到的未

知干扰与噪声。
考虑系统存在执行器故障时的离散时间线性模

型表示为式（８）：
ｘ（ｋ ＋ １） ＝ Ｇｘ（ｋ） ＋ Ｋｕ（ｋ） ＋ Ｆｆ（ｋ） ＋ Ｄ１ω（ｋ），
ｙ（ｋ） ＝ Ｃｘ（ｋ） ＋ Ｄ２υ（ｋ） ．{ （８）

式中， Ｆ 为已知的故障矩阵， ｆ（ｋ） ∈ Ｒｎｆ 表示执行器

故障。
假设，四旋翼无人机系统有且只有一个执行器

发生故障，第 ｉ 个执行器发生故障时的系统模型为

式（９）：
ｘ（ｋ ＋ １） ＝ Ｇｘ（ｋ） ＋ Ｋｕ（ｋ） ＋ Ｆｉ ｆｉ（ｋ） ＋ Ｄ１ω（ｋ），
ｙ（ｋ） ＝ Ｃｘ（ｋ） ＋ Ｄ２υ（ｋ） ．

{ （９）

　 　 其中， Ｆ ｉ 表示故障矩阵 Ｆ 的第 ｉ 列。

３　 执行器故障检测

３．１　 未知输入观测器设计

未知输入观测器本质上是针对不确定系统设计

的观测器，通常这类不确定系统可以描述为式

（１０）：

ｘ· ＝ Ａｘ ＋ Ｂｕ ＋ Ｅｄ，
ｙ ＝ Ｃｘ．{ （１０）

　 　 该类系统与严格正则的线性系统相比多出了一

个 Ｅｄ 的未知输入项。 式中， Ｅ 为未知输入分布矩

阵， ｄ 为未知干扰向量。 在未知输入观测器的设计

中，为了消除未知干扰 ｄ 的影响，需要对干扰进行重

构并完成解耦。
根据系统（７），得到：

　 ｙ（ｋ ＋ １） － ＣＧ（ｋ） － ＣＫｕ（ｋ） ＝ ＣＤ１ω（ｋ）， （１１）
　 　 为了消除干扰 ω（ｋ）， 必须满足式（１２）：

ｒａｎｋ（ＣＤ１） ＝ ｒａｎｋ（Ｄ１） ＝ ｋｄ， （１２）
　 　 才能达成完全重构干扰项的目的。 在这个条件

下，存在 Ｍｃｄ， 式（１３）：
ＭｃｄＣＤ１ ＝ Ｉｋｄ×ｋｄ， （１３）

　 　 用 Ｍｃｄ 同时乘以式 （ １１） 的左右两边，得式

（１４）：
Ｍｃｄ（ｙ（ｋ ＋ １） － ＣＧ（ｋ） － ＣＫｕ（ｋ）） ＝ ω（ｋ）， （１４）
　 　 即可以估计得到式（１５）：

ω^（ｋ） ＝ Ｍｃｄ（ｙ（ｋ ＋ １） － ＣＧ（ｋ） － ＣＫｕ（ｋ）） ． （１５）
　 　 设计 Ｌｕｅｎｂｅｒｇｅｒ 观测器，式（１６）：

　 ｘ^（ｋ ＋ １） ＝ Ｇｘ^（ｋ） ＋ Ｋｕ（ｋ） ＋ Ｄ１Ｍｃｄ（ｙ（ｋ ＋ １） －

ＣＧｘ^（ｋ）， （１６）
观测器方程中，无法事先知道 ｙ（ｋ ＋ １）。 故假设：

ｚ（ｋ） ＝ ｘ^（ｋ） － Ｄ１Ｍｃｄｙ（ｋ）， （１７）
Ｔ ＝ Ｉ － Ｄ１ＭｃｄＣ， （１８）

　 　 代入（１５）得式（１９）：
　 ｚ（ｋ ＋ １） ＝ （ＴＧ － ＬＣ） ｚ（ｋ） ＋ Ｌｙ（ｋ） ＋ ＴＫｕ（ｋ） ＋

（ＴＧ － ＬＣ）Ｄ１Ｍｃｄｙ（ｋ）， （１９）
　 　 令 Ｐ ＝ ＴＧ － ＬＣ ， Ｊ ＝ ＴＫ ， Ｑ ＝ Ｄ１Ｍｃｄ ，故未知输

入观测器方程为可以简化为式（２０）：
ｚ（ｋ ＋ １） ＝ Ｐｚ（ｋ） ＋ Ｊｕ（ｋ） ＋ （ＰＱ ＋ Ｌ）ｙ（ｋ），

ｘ^（ｋ） ＝ ｚ（ｋ） ＋ Ｈｙ（ｋ） ．{
（２０）

　 　 残差信号可以表示为式（２１）：
ｅ（ｋ ＋ １） ＝ （（ Ｉ － ＱＣ）Ｇ － ＬＣ）ｅ（ｋ） ＋ （（ Ｉ － ＱＣ）Ｋ －
Ｐ）ｕ（ｋ） ＋ （ Ｉ － ＱＣ）Ｄ１ω（ｋ） － ＬＤ２υ（ｋ） － ＱＤ２υ（ｋ ＋
１） ． （２１）
　 　 命题 ３．１［１０］ 　 如果存在 （ Ｉ － ＱＣ）Ｄ１ ＝ ０， 可得

式（２２）：
ｅ（ｋ ＋ １） ＝ Ｐｅ（ｋ） － ＬＤ２υ（ｋ） － ＱＤ２υ（ｋ ＋ １）． （２２）
　 　 命题 ３．２［１５〛　 方程 （ Ｉ － ＱＣ）Ｄ１ ＝ ０ 的充要条件

为式（２３）：
ｒａｎｋ（ＣＤ１） ＝ ｒａｎｋ（Ｄ１）， （２３）

　 　 故有：
Ｑ∗ ＝ Ｄ１ ［（ＣＤ１） ＴＣＤ１］

－１ （ＣＤ１） Ｔ， （２４）
　 　 式 （２０）是系统（７）的未知输入观测器的必要

条件为： ｒａｎｋ（ＣＤ１） ＝ ｒａｎｋ（Ｄ１），（Ｃ，Ｇ１） 矩阵对可

观测，
其中：

Ｇ１ ＝ Ｇ － Ｄ１ ［（ＣＤ１）ＴＣＤ１］
－１ （ＣＤ１）ＴＣＧ ＝ ＴＧ． （２５）

　 　 满足以上条件的情况下，可以计算出相应的未

知输入观测器设计参数矩阵。
３．２　 四旋翼无人机执行器故障的区间估计

考虑带有第 ｉ 个执行器发生故障的系统（９），设
计相应观测器进行故障解耦。 设计观测器如式

（２６）：
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ｚｉ（ｋ ＋ １） ＝ Ｐｉｚｉ（ｋ） ＋ Ｊｕ（ｋ） ＋ （ＰｉＱ ＋ Ｌｉ）ｙ（ｋ），

ｘ^ｉ（ｋ） ＝ ｚｉ（ｋ） ＋ Ｑｙ（ｋ） ．{ （２６）

式中， ｚｉ（ｋ） ∈ Ｒｎｘ 表示第 ｉ 个未知输入观测器的状

态变量； ｘ^ｉ（ｋ） ∈ Ｒｎｘ 表示第 ｉ 个未知输入观测器的

状态估计值；矩阵 Ｐ ｉ，Ｑ，Ｌ ｉ 为带设计矩阵，且 Ｐ ｉ，Ｌ ｉ

满足式（２７）：
Ｐ ｉ ＝ ＴＧ － ＬｉＣ． （２７）

　 　 由式（２１）可知，第 ｉ 个执行器故障时，状态估计

误差为式（２８）：
ｅｉ（ｋ ＋ １） ＝ Ｐｉｅ（ｋ） ＋ ＴＦｉ ｆｉ － ＬｉＤ２υ（ｋ） － ＱＤ２υ（ｋ ＋ １）．

（２８）
　 　 已设计好的观测器的残差生成器为式（２９）：

ｒｉ（ｋ） ＝ Ｃｅｉ（ｋ） ＋ Ｄ２υ（ｋ ＋ １） ． （２９）
　 　 在进行故障检测之前，首先需要满足以下假设：

（１）系统（９）的未知输入干扰项满足：
ω（ｋ） ∈ 〈０， Ｉｎω〉，

　 　 （２）系统（９）的噪声项满足：
υ（ｋ） ∈ Ｖ ＝ 〈０，Ｖ〉， Ｖ ∈ Ｒｎｘ×ｎｘ，

　 　 （３）系统（９）的状态估计误差初值满足：
ｅｉ（０） ＝ 〈０，Ｈｅｉ（０）〉 ．

　 　 命题 ３．３ ［１０］ 　 对于离散系统（９），若满足上述

假设，则存在合适的观测器增益 Ｌｉ， 使得 ｋ ＋ １ 时刻

地估计误差为 ｅｉ（ｋ ＋ １） ∈ 〈０，Ｈｅｉ（ｋ ＋ １）〉， 残差满

足 ｒｉ（ｋ） ∈ 〈０，Ｈｒｉ（ｋ）〉， 其中，中心对称多胞体的生

成矩阵为式（３０）和式（３１）：
　 Ｈｅｉ（ｋ ＋ １） ＝ ［Ｐ ｉＨｅｉ（ｋ） － ＬｉＤ２Ｖ ＱＤ２Ｖ］ ． （３０）
　 　 　 　 Ｈｒｉ（ｋ） ＝ ＣＨｅｉ（ｋ ＋ １） Ｄ２Ｖ[ ] ． （３１）
　 　 通常在使用中心对称多胞体对故障进行检测分

析时，生成多胞体 Ｉ 的维数会不断地增加，因此，需
要对其进行完成降维处理［１６］。 所以在无故障的情

况下，残差满足式（３２）：
　 Ｉｒｉ（ｋ） ⊆ Ｃ｛Ｐ ｉ〈０， Ｈｅｉ Ｑｉ，ｉ[ ] 〉 􀱇 （ － ＬｉＤ２☉〈０，
Ｖ〉） 􀱇 （ － ＱＤ２☉〈０，Ｖ〉）｝ 􀱇 Ｄ２〈０，Ｖ〉 （３２）

通过中心对称多胞体生成不考虑故障时的最大

包络，将其作为阈值。

４　 仿真实验

本次实验采用无人机相关参数在 ＭＡＴＬＡＢ 上

进行仿真。 取仿真采样周期为 Δｔ ＝ ０．０１ ｓ， 则离散

方程（７）中相应的系统矩阵为：

Ｇ ＝

０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
０ ０ ０ ０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｋ ＝

０ ０ ０ ０
－ ０．０６５ ２ － ０．０６５ ２ ０．０６５ ２ ０．０６５ ２

０ ０ ０ ０
４３．０４３ ５ － ４３．０４３ ５ ０ ０

０ ０ ２１．６００ ０ ２１．６００ ０
０ ０ ０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｃ ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ １ １ １ １ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

在本次研究中，取［１６］：

Ｄ１ ＝

１ ０ ２ ０ － ２
３ ０ ０．３ － ３．２ ２
２ ２．２ ３．２ － ３．４ ０
１ － １０．８ ２ ０．５ － ２．５
２ ０．２ １２ ０．２ － ９．２
０．２ － ０．１２ １０ ０．４２ ０．１

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｄ２ ＝ ０．０９Ｉ６，
在满足 ＭｃｄＣＤ１ ＝ Ｉｋｄ×ｋｄ 的前提下解 Ｍｃｄ，Ｑ，Ｔ：

Ｍｃｄ ＝

０．３２９ ６ ０．４３３ ５ － ０．５９７ ３ － ０．２０１ ０ － ０．０２７ １ ０．１００ ０

０．０７５ ０ ０．０５２ ４ － ０．００９ １ － ０．００９ １ ０．０４３ ８ － ０．０２８ １

－ ０．６６８ ５ － ０．２４２ ０ － ０．４３０ ３ － ０．４３０ ３ － ０．１８６ ８ ０．３６７ ０

－ ０．３７９ ４ ０．０５３ ９ － １．０５５ ８ － ０．５２５ ５ － ０．１６９ ４ ０．３８９ ５

－ ０．８３６ ６ － ０．１８９ ９ － ０．７１６ ５ － ０．５４２ ３ － ０．３３６ ８ ０．４９４ ６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

，
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Ｑ ＝

０．６６５ ８ ０．３２９ ３ － ０．０２４ ９ ０．１２２ ３ ０．２７２ ８ － ０．１５５ １
０．３２９ ３ ０．６７５ ６ ０．０２４ ６ － ０．１２０ ５ － ０．２６８ ８ ０．１５２ ８
－ ０．０２４ ９ ０．０２４ ６ ０．９９８ １ ０．００９ １ ０．０２０ ４ － ０．０１１ ６
０．１２２ ３ － ０．１２０ ５ ０．００９ １ ０．９５５ ２ － ０．０９９ ９ ０．０５６ ８
０．２７２ ８ － ０．２６８ ８ ０．０２０ ４ － ０．０９９ ９ ０．７７７ ３ ０．１２６ ６
－ ０．８５４ ６ － ０．１５８ ０ － １．０６３ ８ － ０．６８７ ２ － ０．３０２ ３ ０．６０３ ４

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｔ ＝

０．３３４ ２ － ０．１７４ ２ ０．１８０ ０ ０．１８０ ０ － ０．１１７ ７ ０．１５５ １
－ ０．３２９ ３ ０．１７１ ６ － ０．１７７ ４ － ０．０３２ ３ ０．１１６ ０ － ０．１５２ ８
０．０２４ ９ － ０．０１３ ０ ０．０１３ ４ ０．００２ ４ － ０．００８ ８ ０．０１１ ６
－ ０．１２２ ３ ０．０６３ ８ － ０．０６５ ９ － ０．０１２ ０ ０．０４３ １ － ０．０５６ ８
－ ０．２７２ ８ ０．１４２ ２ － ０．１４７ ０ － ０．０２６ ８ ０．０９６ １ － ０．１２６ ６
０．８５４ ６ － ０．４４５ ４ ０．４６０ ４ ０．０８３ ８ － ０．３０１ １ ０．３９６ ６

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

　 　 四旋翼无人机模型系统满足 （ Ｉ － ＱＣ）Ｄ１ ＝ ０，
矩阵 Ｇ１ 为：

Ｇ１ ＝

０ ０．３３４ ２ ０ ０．１８０ ０ ０ － ０．１１７ ７
０ － ０．３２９ ３ ０ － ０．１７７ ４ ０ ０．１１６ ０
０ ０．０２４ ９ ０ ０．０１３ ４ ０ － ０．００８ ８
０ － ０．１２２ ３ ０ － ０．０６５ ９ ０ ０．０４３ １
０ － ０．２７２ ８ ０ － ０．１４７ ０ ０ ０．０９６ １
０ ０．８５４ ６ ０ ０．４６０ ４ ０ － ０．３０１ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

　 　 经检验， Ｇ１ 满足 （Ｃ，Ｇ１） 可观测的假设。
通过 ＭＡＴＬＡＢ 工 具 箱 对 合 适 的 极 点 进 行

极点配置，即可以求得观测器的增益矩阵 Ｌ 以及 Ｐ
为：

Ｌ ＝

０．５５０ ０ ０．４５２ ０ ０．１１７ ７ ０．２９７ ８ ０．１１７ ７ － ０．１１７ ７
０ ０．１９４ ７ － ０．１１６ ０ － ０．２９３ ４ － ０．１１６ ０ ０．１１６ ０
０ ０．０３３ ７ ０．３８８ ８ ０．０２２ ２ ０．００８ ８ － ０．００８ ８
０ － ０．１６５ ４ － ０．０４３ １ ０．３８１ ０ － ０．０４３ １ ０．０４３ １
０ － ０．３６９ ０ － ０．０９６ １ － ０．２４３ １ － ０．２９６ １ ０．０９６ １
０ １．２５５ ７ ０．４０１ １ ０．８６１ ４ ０．４０１ １ － ０．４０１ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

Ｐ ＝

－ ０．５５０ ０ ０．０００ ０ － ０．０００ ０ ０ ０．０００ ０ ０．０００ ０
０ － ０．６４０ ０ ０．０００ ０ － ０．０００ ０ － ０．０００ ０ － ０．０００ ０
０ － ０．０００ ０ － ０．３８０ ０ ０．０００ ０ － ０．０００ ０ － ０．０００ ０
０ － ０．０００ ０ ０．０００ ０ － ０．４９０ ０ ０．０００ ０ ０．０００ ０
０ ０ ０．０００ ０ ０ ０．２００ ０ － ０．０００ ０
０ ０ － ０．０００ ０ ０ ０．０００ ０ ０．１００ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

，

假设执行器 １ 在 ｋ ＝ ５０ 时发生突变故障，执行器 ２
在 ｋ ＝ ５０ 时发生缓慢时变故障：

ｆ１（ｋ） ＝
０，ｋ ≤ ５０，
０．５６，ｋ ＞ ５０．{

ｆ２（ｋ） ＝
０，ｋ ≤ ５０，
－ ０．００５ ５（ｋ － ５０），ｋ ＞ ５０．{

　 　 当执行器 １ 发生突变故障时仿真结果如图 １ 所

示。 显然，图 １ 中存在有残差超过相应的阈值范围，
因此本文研究的算法可以适用于执行器的突变故障

分析。 当执行器 ２ 发生缓慢时变故障时，故障诊断

结果如图 ２ 所示，同样地，发生缓慢时变故障时依旧

能够很快速地诊断出该故障。
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图 １　 突变故障诊断结果
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图 ２　 缓慢时变故障诊断结果
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５　 结束语

本文针对发生不同执行器故障的四旋翼无人机

提出了基于中心对称多胞体形成阈值的方法进行故

障检测。 首先根据实际力学方程建立无人机系统模

型，利用泰勒展开得到无人机的线性动态方程。 通

过设计全维未知输入观测器得到执行器的故障估

计，利用中心对称多胞体形成故障阈值区间，通过分

析比较故障值与故障区间对执行器故障进行检测。
根据本文设计的检测算法，在 ＭＡＴＬＡＢ 平台上成功

的检测了执行器发生的两种不同故障。 本文研究的

故障类型仅限于突变故障和缓慢时变故障，其它类

型的故障还有待研究。
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