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变体飞行器传感器故障在线主动容错控制
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摘　 要: 为保证变体飞行器在传感器故障情况下的稳定飞行性能和良好跟踪效果,提高故障诊断准确度和容错控制能力,针
对变体飞行器传感器故障诊断与容错控制问题,提出一种基于考虑属性可靠度的置信规则库(BRB-r)专家系统在线主动容错

控制方法。 首先,给出变体飞行器的气动参数模型和纵向非线性动力学模型,综合考虑外界扰动和传感器故障,利用最小二

乘拟合方法和雅克比线性化方法,建立变体飞行器的切换线性变参数(LPV)故障模型;然后,基于 BRB-r 专家系统构建变体飞

行器传感器故障诊断与容错控制模型,通过统计方法对传感器监测指标进行可靠性分析,并引入证据推理(ER)解析算法,提
高故障诊断精度和容错控制效果;最后,利用基于投影算子的协方差矩阵自适应优化策略(P-CMA-ES)算法优化故障诊断与

容错控制模型,降低系统的复杂度,提高了故障诊断效率。 仿真结果表明,变体飞行器传感器故障诊断精度能够达到98. 75% ,
当传感器故障程度小于 50%时,所提方法能够有效克服传感器故障和外界扰动,保证变体飞行器的稳定飞行,具有较强的容

错控制能力和鲁棒性能。
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Online active fault tolerant control for sensor fault of morphing aircraft

MAO Dingkun1, CAI Guangbin1, FENG Zhichao1, HOU Mingzhe2, BAN Xiaojun2

(1. School of Missile Engineering, Rocket Force University of Engineering, Xi􀆳an 710025, China;
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Abstract: To ensure the stable flight performance and good tracking effect of the morphing aircraft in the case of
sensor fault, and improve the accuracy of fault diagnosis and fault-tolerant control capability, an online active fault-
tolerant control method based on belief rule base (BRB-r) expert system considering attribute reliability is proposed
highly specific for the sensor fault diagnosis and fault-tolerant control of the morphing aircraft. Firstly, the
aerodynamic parameter model and longitudinal nonlinear dynamic model of morphing aircraft are presented.
Considering the external disturbance and sensor fault, the switched linear parameter varying (LPV) fault model of
morphing aircraft is established by using the least fitting method and Jacobian linearization method. Then, based on
BRB-r expert system, a sensor fault diagnosis and fault-tolerant control model of morphing aircraft is constructed.
The reliability of sensor monitoring index is analyzed by statistical method, and evidence reasoning (ER) algorithm
is introduced to improve the accuracy of fault diagnosis and fault-tolerant control effect. Finally, the projection
operator covariance matrix adaptive optimization strategy ( P-CMA-ES) algorithm is used to optimize the fault
diagnosis and fault tolerant control model, which reduces the complexity of the system and improves the efficiency of
fault diagnosis. The simulation results show that the sensor fault diagnosis accuracy of the morphing aircraft can
reach 98. 75% . When the sensor fault degree is less than 50% , the proposed method can effectively overcome the
sensor fault and external disturbance, ensuring the stable flight of the morphing aircraft, and exhibiting strong fault-
tolerant control capability and robust performance.
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　 　 变体飞行器能够实时感知外部环境,根据飞行

环境、飞行状态与飞行任务等信息,改变自身外形特

征,以提高飞行性能、控制能力和多任务能力[1 - 4],
是未来飞行器的发展方向和研究热点,得到了国内

外学者的广泛关注和深入研究[5 - 8]。 由于变体飞行

器强非线性、强不确定性、强耦合、快时变等特性以

及复杂的飞行环境,增加了飞行器设计与控制的难

度[9 - 10],及时准确地获取变体飞行器的状态信息并



采取相应措施显得尤为重要。 传感器作为变体飞行

器感知自身状态的重要手段,一旦发生故障将会直

接影响飞行控制系统的稳定性和安全性[11]。 传感

器监测信息的准确性直接决定了控制系统所做出的

控制指令的准确性,从而影响变体飞行器的飞行性

能和控制效果[12 - 13]。 当变体飞行器的传感器发生

故障时,所获取的监测信息不准确,导致控制系统不

能准确获取飞行器自身状态信息,进而无法做出准

确的控制指令。 同时,外界扰动也会影响传感器监

测信息的准确性,从而导致监测信息不完全可靠。
因此,研究变体飞行器传感器故障诊断与容错控制

技术具有重要的理论研究意义与实际应用价值。
文献[14]提出一种基于系统状态和控制输入

估计的传感器故障检测方法,分别使用扩展卡尔曼

滤波器和回溯成本输入估计方法来估计飞行器的状

态和输入信息。 文献[15]提出一种基于非线性虚

拟传感器的故障检测、识别和恢复方法,用以估计变

体飞行器的故障。 文献[16]采用主成分分析和动

态主成分分析技术,结合故障重构和基于证据的滤

波方法,设计了一种基于数据驱动的传感器故障隔

离和估计方法。 上述文献对传感器故障检测与诊断

问题进行了研究,能够较好的估计系统状态和故障

状态,但是没有进行容错控制方法的研究,以实现飞

行控制系统的稳定性。
文献[17]设计了基于 T-S 模糊规则的未知输

入广义观测器,用以估计具有不确定性的非线性系

统状态和传感器故障,同时提出一种容错控制策略

来处理传感器故障,从而保证飞行器良好的跟踪性

能。 文献[18]针对系统的传感器故障问题,分别设

计自适应多胞体观测器和自适应比例控制器,用于

传感器故障诊断与容错控制,使得系统的真实输出

能够较好地跟踪参考输出。 文献[19]针对飞行器

等时变非线性系统的未知故障和干扰,提出一种基

于自适应神经滑模观测器的估计和重构方法,以保

证故障诊断精确性,同时设计基于自适应神经滑模

的容错控制策略,以保证故障系统的稳定性。 文

献[20]基于多李雅普诺夫函数和模态依赖平均驻

留时间方法,设计一种有限时间 H∞ 跟踪控制器,能
够准确地跟踪系统指令。 上述文献基于已有的飞行

器数学模型,利用故障检测和容错控制方法,从而实

现飞行器的稳定飞行。
然而,建立变体飞行器的精确数学模型难度较

大,而且能够开展的实验有限,获取高价值样本信息

较少,且观测数据不完全可靠。 近年来,置信规则库

(Belief rule base,BRB)在故障诊断领域被大量使

用[21 - 22],BRB 专家系统能够将专家知识和监测数

据进行深度融合,可以处理含有模糊性、不完全性和

不确定性的观测数据,提高了小样本情况下的建模

精度[23]。 由于在实际工程运用中,观测数据易受到

干扰因素的影响,如传感器故障、外界未知扰动和噪

声干扰等,导致观测数据不准确,从而降低基于

BRB 专家系统建模的准确度。 然而,在 BRB 的基础

上发展起来的考虑属性可靠度的置信规则库(Belief
rule base with attribute reliability, BRB-r),能够较好

处理观测数据所受干扰问题,有效提高复杂系统的

建模能力[24 - 25]。 在 BRB-r 专家系统中,由于属性可

靠性反映了相关属性表示系统正确信息的能力,直
接影响模型的可靠性,使用不可靠的属性会产生不

可靠的模型输出。 因此,BRB-r 专家系统通过可靠

性分析,可以减少模型误差,提高建模的准确性。
本文针对变体飞行器传感器部分失效故障,综

合考虑外界扰动、变体飞行器系统模型复杂等问题,
提出一种基于 BRB-r 传感器故障诊断与容错控制

方法。 首先,给出变体飞行器的气动参数模型和纵

向非线性动力学模型,利用雅可比线性化方法,建立

考虑变体飞行器传感器故障的切换线性变参数

(Linear parameter varying,LPV)故障模型;其次,基
于 BRB-r 专家系统分别建立传感器故障诊断模型

和容错控制模型,通过可靠性分析和引入证据推理

(Evidential reasoning,ER)算法,进一步地提高故障

诊断精度和容错控制效果;然后,利用基于投影算子

的协方差矩阵自适应优化策略(Projection covariance
matrix adaption evolution strategy,P-CMA-ES)建立变

体飞行器故障诊断与容错控制优化模型,对模型参

数进行优化,提高故障诊断效率;最后,通过仿真验

证所提方法对变体飞行器的传感器故障具有较好的

容错控制效果,能够实现变体飞行器的稳定飞行。

1　 变体飞行器纵向 LPV 模型

1. 1　 变体飞行器纵向机理模型

本文选取文献[20]中的变后掠翼飞行器为研

究对象,变后掠翼飞行器结构示意图如图 1 所示。
变后掠翼飞行器可以改进飞行器的升力、阻力特性,
使飞行器在低速和高速飞行中获得较好的性能特

性。 当后掠角变大时,能够减小阻力,提高临界马赫

数,有利于飞行器高速飞行;当后掠角变小时,可以

改善升力系数,提高飞行器巡航能力。
定义后掠角变形率表达式如下:

ρ =
λ - λmin

λmax - λmin
(1)

式中:ρ 为后掠角变形率,λ 为实时后掠角,λmin =
15°、λmax = 60°分别为后掠角的最小值和最大值,后
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掠角变形率的取值范围为 ρ∈[0,1]。
变体飞行器的气动参数模型定义如下:

CL = CL0 + CLαα + CLδeδe

Cm = Cm0 + Cmαα + Cmδeδe +
c
2vCmqq

ì

î

í

ïï

ïï
(2)

式中:CL 为升力系数,CL0 为零攻角时的升力系数,
CLα、CLδe分别为与攻角、舵偏角相关的升力系数,Cm

为俯仰力矩系数,Cm0为零攻角时的俯仰力矩系数,
Cmα、Cmδe、Cmq分别为与攻角、舵偏角、俯仰角速率相

关的俯仰力矩系数。

图 1　 变后掠翼飞行器结构示意图

Fig. 1　 Structure diagram of variable swept wing aircraft

假设变体飞行器在飞行高度 h = 12 500 m 以

Ma = 0. 55 定值平飞,利用 DATCOM 软件计算不同

后掠角变形率 ρ 下的气动参数,并通过数值拟合,得
到各气动参数关于 ρ 的具体表达式如下[20]:
CL0(ρ) =0.054 37ρ3 -0.208 00ρ2 +0.147 600ρ -0.103 60

Cm0(ρ) =0.583 50ρ3 -2.223 00ρ2 +1.639 00ρ -0.000 35
CLα(ρ) = -0.894 00ρ +5.538 00
Cmα(ρ) =6.138 00ρ -18.070 00
CLδe(ρ) = -0.000 53ρ +0.006 50

Cmδe(ρ) = -0.006 60ρ -0.022 20

Cmq(ρ) =6.138 00ρ -18.070 00

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

(3)
在地面惯性坐标系中,变体飞行器纵向非线性

动力学方程表示如下[20]:
mv(α· - q) = gm(cos θcos α + sin θsin α) -

SQCL(λ,h,Ma,δe,q,α
·) +

(mw x··w +ma x··a)sin α -

2(mw x
·

w +ma x
·

a)qcos α

Iy q
· = SQcCm(λ,h,Ma,δe,q,α

·) -

(mwx2
w +maxw

a ) q
·
-

2(mwxw x·w +maxa x
·

a)q

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ïï

(4)

式中:λ、h、Ma、δe、q、α 分别为变体飞行器的后掠角、
飞行高度、马赫数、舵偏角、俯仰角速率和攻角,v 为

飞行速度,θ 为俯仰角,g 为重力加速度,m 为飞行器

总质量,S 为机翼面积,mw、xw 分别为机翼质量和质

心位置,ma、xa 分别为机翼配重质量和配重质心位

置,Iy 为绕 y 轴的转动惯量,Q 为动压,c 为平均气动

弦长。
1. 2　 切换 LPV 模型

针对变体飞行器纵向动力学模型,将含有 ma、
mw 的项看成广义附加干扰项,通过雅克比线性化方

法,并利用最小二乘方法拟合各平衡点的数据,得到

变体飞行器小扰动线性化方程为

Δα·

Δq
·

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú =

-
QSCLα

mv 1

QScCLα

Iy

QSc2Cmq

2vIy
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Iy

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

Δδe

(5)
式中,Δα、Δq、Δδe 分别为攻角、俯仰角速率和舵偏

角的增量。
考虑外界扰动,利用离散化方法,得到含有附加

干扰项的切换 LPV 模型为

x(k + 1) = Ai(ρk)x(k) + Bi(ρk)u(k) +Di(ρk)d(k)
y(k) = Ci(ρk)x(k)

{
(6)

式中:x(k)为状态向量,y(k)为输出向量,u(k)为控

制输入向量,附加干扰信号 d(k)是 L2 范数有界的,
Ai(ρk)、Bi (ρk)、Ci (ρk)和 Di (ρk)为已知的常值矩

阵,ρk 为 k 时刻的时变参数。
不失一般性,假设(Ai(ρk),Bi(ρk))可控,ρk 有

界且实时可测 Θ = {ρ | ρ
—
≤ρk≤ρ

—
},ρ

—
、ρ

—
分别为时变

参数 ρk 的上界和下界。 将参数范围划分为若干个

子空间 Θi,其中 i∈Γ,Γ = {1,2,…,n},n 为变体飞

行器的子系统个数,且满足:

Θi = {ρk∈Θ | ρ
—k,i≤ρk≤ρ

—
k,i} (7)

∪
n

i = 1
Θi = Θ (8)

∩
n

i = 1
Θi = ∅ (9)

式中:Θi 为变体飞行器的子系统,ρ
—

k,i、ρ—k,i分别为第

i 个子系统中时变参数 ρk 的上界和下界。
由于变体飞行器的飞行环境复杂,飞行条件恶

劣,极易发生传感器故障,从而影响飞行性能。 变体

飞行器的故障可分为执行器故障、传感器故障和元

部件故障,而传感器故障主要有增益变化、卡死和偏

差失效。 其中增益变化亦称传感器失效故障。 诸如

陀螺仪、加速度计、伺服机构等传感器作为变体飞行

器感知自身状态的重要手段,其监测信息的准确性

直接决定了控制系统所做出的控制指令的准确性以

及飞行效果。 因此,本文针对传感器部分失效故障,
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得到切换 LPV 故障模型如下:
x(k + 1) = Ai(ρk)x(k) + Bi(ρk)u(k) +Di(ρk)d(k)
y(k) = Ci(ρk)(1 - λ)x(k){

(10)
式中,0≤λ≤1 为传感器失效系数。

2　 变体飞行器故障诊断与容错控制
模型构建

　 　 文献[20]提出的变体飞行器有限时间切换 H∞

控制方法对微小干扰、噪声等具备一定的鲁棒性,能
够保证变体飞行器的稳定飞行。 但随着干扰和故障

程度增加,由于鲁棒控制能力有限,导致飞行器状态

产生较大波动,甚至失稳,严重影响变体飞行器的飞

行性能。
此外,由于其鲁棒性能有限,在利用变体飞行器

的观测输出 y(k)进行故障诊断时,故障诊断精度不

能得到保证,从而降低容错控制效果。 因此,本文基

于 BRB-r 专家系统构建变体飞行器传感器故障诊

断与容错控制框架,如图 2 所示。
可以看出,变体飞行器故障诊断与容错控制框

架由基于 BRB-r 的故障诊断模型和容错控制模型

两部分组成。 首先,基于 BRB-r 专家系统构建传感

器故障诊断模型,对变体飞行器输出状态 y(k)进行

故障检测和诊断,确定传感器故障状态;然后,构建

容错控制模型,根据故障诊断结果,结合传感器监测

信息和系统状态,重构传感器观测矩阵,以保证变体

飞行器的容错控制能力和鲁棒性能。

图 2　 变体飞行器传感器故障诊断与容错控制框架

Fig. 2 　 Fault diagnosis and fault tolerant control framework of
sensor for morphing aircraft

2. 1　 变体飞行器监测指标可靠度分析

当存在外界干扰时,传感器监测数据的准确性

将会受到影响,从而降低监测信息的可靠性。 目前,
计算属性可靠度的方法主要有:基于专家的判断方

法、最小距离法和统计方法。 基于专家的判断方法

不需要观测数据,可以基于专家知识来计算属性可

靠度,但是其准确性会受到专家知识不确定性的影

响。 而最小距离法在观测数据较少时,计算的属性

可靠度不准确,统计方法可以将专家知识和观测数

据进行整合,从而提高属性可靠度的准确度[23]。 因

此,本文采用基于统计方法计算传感器监测指标的

可靠度,通过构造一个容差范围以区别不可靠的观

测数据,并统计一段时间内不可靠数据的个数,评估

该段时间内监测指标的可靠度。
针对第 i 个监测指标给定监测数据波动区间

(yi - ψσi≤yi≤yi + ψσi)。 其中,yi为一段时间内监

测指标 yi 的均值,表示该时间内第 i 个指标的理想

值,ψ 为波动阈值的调节因子,由专家系统结合传感

器的精度、灵敏度等特性给定,σi 为监测指标的方

差,表示一段时间内第 i 个监测指标的波动程度。
当监测数据超过波动区间时,表示第 i 个监测

指标的监测数据不可靠,不能完全准确反映飞行器

状态,则 sij = 1;反之,sij = 0。
因此,第 i 个监测指标的可靠度为

ri =
Ti - ∑

Ti

j = 1
sij

Ti
=

Ti - si
Ti

,i = 1,2,…,M (11)

式中:ri 为第 i 个传感器监测指标的可靠度,Ti 为监

测数据总数,si 为不可靠监测数据的个数,M 为监测

指标的个数。
2. 2　 传感器故障诊断模型构建

BRB-r 专家系统中输入和输出之间的非线性关

系通过规则来表示,一般表达式为[23]

Rk: If x1 is Ak
1 ∧ x2 is Ak

2 … ∧ xMk
is Ak

Mk
,

Then y is

{(D1,β1,k),…,(DN,βN,k)} ∑
N

n = 1
βn,k ≤1( )

With rule weight θk, attribute weight
δk1,δk2,…,δkMk

and attribute reliability r1,r2,…,rM (12)
式中:x1,x2,…,xMk

为 M 个监测指标的监测信息;
Ak

1,Ak
2,…,Ak

Mk
为监测指标的参考等级,可以将多元

信息转化到统一框架中;y 为故障诊断模型输出;
{D1,D2,…,DN } 为模型的 N 个故障状态; { β1,k,
β2,k,…,βN,k}为其相对应的置信度,由于专家知识

的不完备性,规则输出结果置信度之和可能不为 1,

即 ∑
N

n = 1
βn,k ≤ 1; θk 为规则权重,用来衡量该规则在

规则库中的重要程度;δk1,δk2,…,δkMk
用来表示各个

输入指标相对重要性的大小;r1,r2,…,rM 为监测指
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标的可靠度。
故障诊断模型的输入为传感器监测指标 yi,即

变体飞行器的控制输出。 基于 BRB-r 专家系统构

建传感器故障诊断模型,可分为如下步骤。
步骤 1　 计算监测数据相对于每条规则的匹

配度。
在监测数据获取后,将其转换成规则的匹配度,即

α j
i =

ci,k + 1 - y∗
i

ci,k + 1 - ci,k
, j = k if ci,k≤y∗

i ≤ci,k + 1

y∗
i - ci,k

ci,k + 1 - ci,k
, j = k + 1

0, j = 1,2,…,L,j≠k,k + 1

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(13)

式中:α j
i 为第 i 个传感器监测指标相对于第 j 条规

则的匹配度,L 为规则数量,ci,k、ci,k + 1分别为第 i 个
监测指标相对于第 k 条和第 k + 1 条规则的参考值,
y∗
i 为第 i 个监测指标的监测数据,表示变体飞行器

控制输出的观测值。
监测指标相对于第 k 条规则的整体匹配度可以

通过下式求得:

αk = ∏
M

i = 1
(αi

k)Wi (14)

Wi =
δ
—

i

1 + δ
—

i - ri
(15)

δ
—

i =
δi

max
i = 1,…,M

{δi}
(16)

式中:αk 为传感器监测指标相对于第 k 条规则的匹

配度,δ
—

i 为监测指标的相对属性权重,Wi 为融合监

测指标可靠度和相对属性权重后的综合指标。
步骤 2　 计算每条规则的激活权重。
由于监测指标对每个规则的匹配度不同,故对

于每条规则的激活权重也不同,监测指标对于规则

的激活权重为

wk =
θkαk

∑
L

l = 1
θlαl

,k = 1,…,L (17)

式中:wk 为监测指标相对于第 k 条规则的激活权

重,表示对该规则的使用程度;θk 为规则权重,表示

第 k 条规则在规则库中的重要程度。
步骤 3　 计算模型输出结果的置信度。
在获取规则激活权重后,由于不同的规则产生

不同的故障诊断结果,故采用 ER 解析算法对基于

BRB-r 的故障诊断模型中的规则进行融合,以计算

故障诊断模型输出结果的置信度,从而保证融合过

程中不确定性的合理处理。 ER 解析算法如下[26]:

βn =

μ
∏

L

k = 1
wkβn,k + 1 - wk∑

N

j = 1
β j,k( ) -

∏
L

k = 1
1 - wk∑

N

j = 1
β j,k( )

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

1 - μ[∏
L

k = 1
(1 - wk)]

(18)

μ = [∑
N

n = 1
∏

L

k = 1
wkβn,k + 1 - wk∑

N

j = 1
β j,k( ) -

(N - 1)∏
L

k = 1
1 - wk∑

N

j = 1
β j,k( )] -1 (19)

式中:βn 为融合后的故障诊断输出结果中第 n 个监

测指标参考等级的置信度,βn,k为相对于第 k 条规则

中参考等级的置信度,μ 为修正因子,N 为故障诊断

结果参考等级个数。
步骤 4　 确定传感器故障状态。
由于基于 BRB-r 专家系统融合后的输出结果

为各个故障情况的置信度,进一步可以表示各个故

障情况置信度向量为 β = [β1,β2,…,βN],设置由传

感器的 N 个标准故障向量组成的标准故障矩阵为

C =

C1,1 C1,2 … C1,N - 1 C1,N

C2,1 C2,2 … C2,N - 1 C2,N

︙ ︙ ⋱ ︙ ︙
CN - 1,1 CN - 1,2 … CN - 1,N - 1 CN - 1,N

CN,1 CN,2 … CN,N - 1 CN,N

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

(20)
通过计算标准故障向量与基于 BRB-r 故障诊

断模型输出结果向量之间的最短距离来对传感器开

展故障诊断[11],其距离可以通过下式计算:

‖β - Ci‖ = ∑
N

n =1
βn - Ci,n

( )
2,i = 1,2,…,N (21)

式中:‖·‖为两个向量之间的范数,Ci 为第 i 个故

障的标准特征向量,由专家给定。
当第 i 个标准故障向量与基于 BRB-r 的故障诊

断模型输出结果向量之间的距离最短时,即为当前

时刻传感器的故障状态。
2. 3　 传感器容错控制模型构建

针对传感器部分失效故障,基于 BRB-r 专家系

统构建传感器容错控制模型,并根据故障诊断结果,
重构故障传感器观测矩阵 Ci (ρk)。 在观测矩阵重

构过程中,需要保证重构信息的物理意义,即要求传

感器的监测信息和重构信息具有相同的物理意义,
以满足 BRB-r 专家系统的要求。

重构故障传感器观测矩阵的表达式如下:

C
^
i(ρk) = ∑

N

n = 1
u(Dn)βn (22)

式中:C
^
i ( ρk ) 为重构后的故障传感器观测矩阵,
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u(Dn)为输出结果第 n 个参考等级的评估效用,由
专家结合重构信息的种类、大小等决定。

最后,将重构观测矩阵替换原有观测矩阵,从而

实现变体飞行器的容错控制。 而对于不可恢复的传

感器故障,需要采取切换备份传感器的方式进行容

错处理。
2. 4　 优化模型构建

受专家知识不确定性的影响,基于 BRB-r 的故

障诊断与容错控制框架不能准确地对传感器故障进

行诊断及容错,需要结合获取的监测数据对专家知

识进行调整。 传统的 P-CMA-ES 算法,可以解决高

维度、强非线性、多模态的优化问题,能够减少干扰

影响,提高全局搜索性能,降低算法的时间复杂

度[27]。 P-CMA-ES 算法在 CMA-ES 算法的基础上增

加了投影算子,使其能够有效地处理 BRB-r 中的约

束问题[28 - 29]。 因此,本文构建了基于 P-CMA-ES 算

法的变体飞行器传感器故障诊断与容错控制优化模

型。 然后,基于优化模型,选取部分监测数据作为训

练数据,同时将剩余数据作为测试数据,以测试优化

模型性能。
为保证优化过程中容错控制框架的可解释性,

需要对优化参数进行约束。 优化目标分为两个:故
障诊断的准确度和信息重构的精度。 分别建立目标

函数为:

Ac =
γ
T (23)

MSE = 1
T∑

T

t = 1
(outpute - outputa) 2 (24)

式中:Ac 为故障诊断的准确度;MSE 为信息重构的

均方差,用于衡量模型的精度;T 为观测数据的个

数;γ 为诊断准确的个数;outpute、outputa 分别为故

障传感器观测矩阵的估计输出 C
^
i (ρk)和真实输出

Ci(ρk)。
模型参数在优化过程中需要遵循以下约束

条件:
0≤θk≤1,k = 1,2,…,L (25)

0≤βn,k≤1,n = 1,…,N,k = 1,2,…,L (26)

∑
N

n = 1
βn,k ≤1,k = 1,2,…,L (27)

0≤δi≤1,i = 1,…,M (28)
可以看出,在 BRB-r 专家系统中,属性权重 δi、

规则权重 θk 和置信度 βn,k是优化参数。 对于第 k 条

规则,初始规则权重和初始属性权重由专家给出。
如果第 k 条规则是完整的,输出结果的置信度之和

等于 1,否则,置信度之和小于 1。

3　 仿真结果及分析

为了验证所提方法的有效性,基于文献[20]中
的变体飞行器模型,针对传感器故障诊断与容错控

制问题进行仿真验证。 由式(5)、(6)可以得到变体

飞行器 LPV 系统的状态空间矩阵为:

Ai(ρk) =
0. 044 80ρ2

k + 0. 063 90ρk - 2. 114 20 1. 000 00

- 0. 623 40ρk - 1. 985 40 0. 035 91ρ2
k + 0. 095 86ρk - 0. 390 00

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

(29)

Bi(ρk) =
0. 000 03ρ2

k + 0. 003 23ρk + 0. 015 00
0. 831 70ρk + 1. 406 90

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

(30)
变体飞行器的后掠角变形率 ρ 随时间 t 的变化

关系为

ρ( t) = 1. 5 + 1. 5sin π
35t -

9
14π( ),　 　 5 s≤t≤75 s

ρ( t) = 0,　 　 　 　 　 　 0 s < t < 5 s,75 s < t < 80 s
{

(31)
考虑到飞行过程中监测信息受到外界扰动所导

致的监测信息不完全可靠以及传感器故障的影响,
在文献[20]实现飞行器鲁棒稳定跟踪控制基础上,
基于 BRB-r 构建了变体飞行器传感器故障诊断与

容错控制模型。 为进一步逼近变体飞行器实际飞行

环境,在变体飞行器切换 LPV 控制模型中添加白

噪声。

　 　 设置传感器部分失效故障的变体飞行器 LPV
模型的观测矩阵为 Ci ( ρk) = I2 × 2,附加干扰信号为

d(k) = 0. 1sin ( 0. 5π), 附 加 矩 阵 为 Di ( ρ ) =
0. 3 0. 4[ ]T。 变体飞行器正常状态下观测输出如

图 3 所示。
由图 3 可以看出,当传感器不发生故障,变体飞

行器在飞行过程中仅存在外界扰动的情况下,飞行

器系统状态较为稳定,具有良好的稳定飞行性能。
结合实验过程所获取的监测数据数量和范围,设定

变体飞行器输出状态 yi,即攻角和俯仰角速率的参

考等级均为 7,分别为低 ( L)、较低 ( SSL)、稍低

(SL)、中等(M)、稍高(SH)、较高(SSH)和高(H)。
变体飞行器输出状态的参考等级和参考值见表 1。
在变体飞行器观测矩阵重构模型中,对系统状态设

置 4 个参考等级,分别为低 ( L)、中等 (M)、稍高

(SH)和高(H),其参考等级和参考值见表 2。
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图 3　 变体飞行器正常状态下观测输出

Fig. 3　 Observation output of morphing aircraft in normal state

表 1　 变体飞行器输出状态参考等级和参考值

Tab. 1 　 Reference level and reference value of output state of
morphing aircraft

参考等级 L SSL SL M SH SSH H

状态 1 0. 06 0. 13 0. 23 0. 32 0. 90 0. 60 1. 40

状态 2 0. 07 0. 15 0. 28 0. 38 1. 00 0. 70 1. 72

表 2　 观测矩阵重构监测指标参考等级和参考值

Tab. 2 　 Reference level and reference value of observation
matrix reconstruction monitoring index

参考等级 L M SH H

状态 1 0. 06 0. 32 0. 90 1. 40

状态 2 0. 07 0. 38 1. 00 1. 72

对于基于 BRB-r 专家系统的故障诊断模型,设
置 4 种传感器故障状态,传感器失效故障率分别为

0、30% 、60% 、90% ,设置对应的标准故障矩阵为

C =

1
0
0
0

0
1
0
0

0
0
1
0

0
0
0
1

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

(32)

假设两个系统状态同等重要,则指标权重 δi =1,
根据 BRB-r 专家系统中规则的构造方式,故障诊断

模型中共有 49 条规则,得到变体飞行器观测器初始

故障诊断模型见表 3。 观测矩阵重构模型中共有 16
条规则,得到变体飞行器传感器观测矩阵初始重构

模型见表 4。 重构后的观测矩阵 C
^
i(ρk)为容错控制

模型的输出。

表 3　 变体飞行器观测器初始故障诊断模型

Tab. 3 　 Initial fault diagnosis model of morphing aircraft
observer

序号
监测指标

规则权重 故障诊断输出结果
y1 y2

1 L L 1. 000 0 {1. 000 0,0,0,0}
2 L SSL 1. 000 0 {0. 800 0,0,0,0. 200 0}
3 L SL 1. 000 0 {0. 700 0,0,0,0. 300 0}
4 L M 1. 000 0 {0,0,0,1. 000 0}
5 L SH 1. 000 0 {0. 200 0,0,0. 800 0,0}
6 L SSH 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
7 L H 1. 000 0 {0,0,0. 300 0,0. 700 0}
8 SSL L 1. 000 0 {0,0,0. 200 0,0. 800 0}
9 SSL SSL 1. 000 0 {0,0,1. 000 0,0}
10 SSL SL 1. 000 0 {0,0,1. 000 0,0}
11 SSL M 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
12 SSL SH 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
13 SSL SSH 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
14 SSL H 1. 000 0 {0,0,0. 800 0,0. 200 0}
15 SL L 1. 000 0 {0,0,0. 600 0,0. 400 0}
16 SL SSL 1. 000 0 {0,0,0. 600 0,0. 400 0}
17 SL SL 1. 000 0 {0,0,0. 800 0,0. 200 0}
18 SL M 1. 000 0 {0,0,0. 600 0,0. 400 0}
19 SL SH 1. 000 0 {0,0,0. 800 0,0. 200 0}
20 SL SSH 1. 000 0 {0,0,0,1. 000 0}
21 SL H 1. 000 0 {0,0,0,1. 000 0}
22 M L 1. 000 0 {0,0. 200 0,0. 200 0,0. 600 0}
23 M SSL 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
24 M SL 1. 000 0 {0,0,1. 000 0,0}
25 M M 1. 000 0 {0,0,1. 000 0,0}
26 M SH 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
27 M SSH 1. 000 0 {0,0. 200 0,0. 200 0,0. 600 0}
28 M H 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
29 SH L 1. 000 0 {0,0,0. 200 0,0. 800 0}
30 SH SSL 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
31 SH SL 1. 000 0 {0,0,1. 000 0,0}
32 SH M 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}
33 SH SH 1. 000 0 {0,0. 400 0,0. 300 0,0. 400 0}
34 SH SSH 1. 000 0 {0,0. 500 0,0,0. 500 0}
35 SH H 1. 000 0 {0,0. 500 0,0,0. 500 0}
36 SSH L 1. 000 0 {0,0. 800 0,0. 100 0,0. 100 0}
37 SSH SSL 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}
38 SSH SL 1. 000 0 {0,0. 500 0,0. 500 0,0}
39 SSH M 1. 000 0 {0,0. 400 0,0. 300 0,0. 400 0}
40 SSH SH 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}
41 SSH SSH 1. 000 0 {0. 300 0,0. 700 0,0,0}
42 SSH H 1. 000 0 {0,0. 500 0,0. 500 0,0}
43 H L 1. 000 0 {0,0. 600 0,0. 200 0,0. 200 0}
44 H SSL 1. 000 0 {0,0. 800 0,0. 100 0,0. 100 0}
45 H SL 1. 000 0 {0,0. 400 0,0. 300 0,0. 300 0}
46 H M 1. 000 0 {0,0. 600 0,0. 200 0,0. 200 0}
47 H SH 1. 000 0 {0,0. 400 0,0. 300 0,0. 300 0}
48 H SSH 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}
49 H H 1. 000 0 {0,0. 500 0,0,0. 500 0}
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表 4　 变体飞行器传感器观测矩阵初始重构模型

Tab. 4 　 Initial reconstruction model of observation matrix for
morphing aircraft sensor

序号
系统状态

规则权重 故障诊断输出结果

y1 y2

1 L L 1. 000 0 {0,0,0,1. 000 0}

2 L M 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}

3 L SH 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}

4 L H 1. 000 0 {0. 300 0,0. 700 0,0,0}

5 M L 1. 000 0 {0,0. 400 0,0. 300 0,0. 300 0}

6 M M 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}

7 M SH 1. 000 0 {0,0,0. 500 0,0. 500 0}

8 M H 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}

9 SH L 1. 000 0 {1. 000 0,0,0,0}

10 SH M 1. 000 0 {0,0,0. 300 0,0. 700 0}

11 SH SH 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}

12 SH H 1. 000 0 {0,0,1. 000 0,0}

13 H L 1. 000 0 {0,1. 000 0,0,0}

14 H M 1. 000 0 {0,0. 400 0,0. 300 0,0. 400 0}

15 H SH 1. 000 0 {0. 300 0,0. 700 0,0,0}

16 H H 1. 000 0 {0,0. 400 0,0. 300 0,0. 300 0}

在实验过程中,共计采集 1 200 组数据。 随机

选取 600 组数据作为模型的训练数据,对基于 BRB-r
专家系统的故障诊断与容错控制模型进行优化训

练,其中传感器正常状态、30% 故障状态、60% 故障

状态、90%故障状态均为 150 组。 剩余 600 组数据

作为测试数据,用以测试优化模型性能。 在后续测

试过程中,将训练数据作为历史信息,测试数据作为

在线监测信息,利用历史数据对模型进行训练,并通

过在线监测数据对模型参数和结构进行自适应调

整[11],迭代次数设置为 200 次。 优化后的传感器故

障诊断模型见表 5,优化后的变体飞行器传感器观

测矩阵重构模型见表 6,变体飞行器传感器故障诊

断结果如图 4 所示。
可以看出,对于传感器不同的故障程度,所构建

的变体飞行器传感器故障诊断模型能够对其进行准

确诊断,总体诊断精度达到了 98. 75% ,这表明故障

诊断模型具有较强的鲁棒性能,能够准确诊断传感

器故障状态。

表 5　 优化后的变体飞行器传感器故障诊断模型

Tab. 5　 Fault diagnosis model for morphing aircraft sensor after
optimization

序号
观测器状态

规则权重 故障诊断输出结果
y1 y2

1 L L 0. 811 8 {0. 326 2,0. 118 4,0. 300 3,0. 250 0}
2 L SSL 1. 000 0 {0. 173 8,0. 095 6,0. 055 5,0. 660 1}
3 L SL 0. 112 9 {0. 045 4,0. 361 2,0. 440 0,0. 153 5}
4 L M 1. 000 0 {0. 383 2,0. 175 8,0. 120 3,0. 200 7}
5 L SH 0. 731 5 {0. 439 4,0. 334 5,0,0. 266 2}
6 L SSH 1. 000 0 {0. 445 0,0. 175 5,0. 235 0,0. 144 5}
7 L H 0. 417 7 {0,0,0,1. 000 0}
8 SSL L 1. 000 0 {0. 189 9,0. 170 9,0. 299 4,0. 339 8}
9 SSL SSL 0. 819 1 {0. 325 3,0,0. 728 4,0}
10 SSL SL 0. 197 6 {0,0. 069 4,0. 912 3,0. 031 4}
11 SSL M 0. 648 4 {0. 052 5,0. 188 0,0. 704 0,0. 055 5}
12 SSL SH 1. 000 0 {0. 098 1,0. 498 1,0. 281 0,0. 122 9}
13 SSL SSH 1. 000 0 {0. 309 4,0. 011 9,0. 455 0,0. 011 9}
14 SSL H 0. 514 3 {0,0,0. 800 0,0. 200 0}
15 SL L 1. 000 0 {0. 671 5,0. 113 9,0. 171 5,0}
16 SL SSL 0. 550 8 {0. 959 9,0,0,0}
17 SL SL 1. 000 0 {0. 947 6,0,0,0}
18 SL M 0. 389 7 {0,0,0. 978 2,0}
19 SL SH 0. 769 9 {0. 023 6,0,0,0. 905 6}
20 SL SSH 0. 905 1 {0,0. 648 0,0. 036 1,0. 377 9}
21 SL H 0. 618 1 {0. 789 2,0. 189 2,0,0}
22 M L 0. 566 0 {0. 860 0,0,0. 140 0,0}
23 M SSL 0. 638 2 {0. 155 4,0. 155 4,0. 378 4,0. 155 4}
24 M SL 1. 000 0 {0. 168 5,0. 158 1,0. 158 1,0. 211 8}
25 M M 0.484 0 {0. 250 0,0,0. 750 0,0 }
26 M SH 1. 000 0 {0,0. 330 9,0. 604 4,0}
27 M SSH 1. 000 0 {0. 037 4,0. 037 4,0. 059 7,0. 628 1}
28 M H 0.430 0 {0,0,0,0. 966 0}
29 SH L 0. 857 9 {0,0,0. 913 7,0}
30 SH SSL 0. 823 0 {0. 458 3,0. 004 7,0. 494 4,0. 004 7}
31 SH SL 0. 821 3 {0. 048 2,0. 048 2,0. 807 2,0. 048 2}
32 SH M 0.771 1 {0,0,0,1. 000 0}
33 SH SH 0. 800 8 {0,0. 960 0,0,0}
34 SH SSH 0. 444 2 {0,0. 959 0,0,0}
35 SH H 1. 000 0 {0,0. 719 0,0,0. 273 1}
36 SSH L 1. 000 0 {0,0,0,0. 904 5}
37 SSH SSL 0. 476 3 {0,0. 704 5,0. 224 2,0}
38 SSH SL 1. 000 0 {0,0. 834 1,0,0. 043 7}
39 SSH M 1.000 0 {0,0. 127 8,0,0. 803 6}
40 SSH SH 0. 656 1 {0,0. 200 0,0,0. 800 0}
41 SSH SSH 1. 000 0 {0,0. 195 0,0. 524 6,0. 322 8}
42 SSH H 1. 000 0 {0. 082 6,0. 229 6,0. 421 5,0. 082 6}
43 H L 0 {0. 038 5 0. 038 5 0. 038 5 0. 775 8}
44 H SSL 1. 000 0 {0,0. 572 0,0. 397 1,0}
45 H SL 0. 835 5 {0,0,0. 772 4,0. 140 3}
46 H M 1.000 0 {0. 156 5,0. 000 9,0. 495 5,0. 346 2}
47 H SH 0. 593 8 {0,0,0. 926 9,0}
48 H SSH 0. 363 5 {0,0,0. 742 2,0. 123 4}
49 H H 1. 000 0 {0. 203 0,0. 730 5,0,0}
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表 6　 优化后的变体飞行器传感器观测矩阵重构模型

Tab. 6　 Reconstruction model of observation matrix for morphing
aircraft sensor after optimization

序号
观测器状态

规则权重 故障诊断输出结果
y1 y2

1 L L 0. 010 0 {0. 329 6,0. 414 1,0. 142 5,0. 113 7}

2 L M 0. 660 3 {0. 539 6,0. 455 9,0. 004 5,0}

3 L SH 0. 010 0 {0. 025 8,0. 763 7,0. 159 0,0. 051 5}

4 L H 0. 368 1 {0. 222 4,0. 208 7,0. 039 3,0. 529 6}

5 M L 0. 454 0 {0. 190 3,0. 561 4,0. 097 8,0. 150 5}

6 M M 0.010 0 {0. 393 1,0. 196 5,0. 089 9,0. 320 5}

7 M SH 0. 375 0 {0. 255 6,0. 742 6,0. 000 6,0. 001 2}

8 M H 0.010 0 {0. 420 8,0. 220 1,0. 109 3,0. 249 8}

9 SH L 0. 010 0 {0. 303 4,0. 363 1,0. 284 9,0. 048 6}

10 SH M 0.501 8 {0. 483 7,0. 281 0,0. 161 0,0. 074 4}

11 SH SH 0. 692 3 {0. 322 3,0. 265 8,0. 155 3,0. 256 6}

12 SH H 0. 371 5 {0. 130 9,0. 097 3,0. 239 5,0. 532 3}

13 H L 0. 315 6 {0. 367 4,0. 230 7,0. 126 8,0. 275 1}

14 H M 0.374 8 {0. 211 6,0. 190 0,0. 199 3,0. 399 1}

15 H SH 0. 590 4 {0. 294 8,0. 096 5,0. 019 1,0. 589 5}

16 H H 0. 010 0 {0. 184 2,0. 062 6,0. 576 2,0. 177 0}

图 4　 变体飞行器传感器故障诊断结果

Fig. 4　 Results of fault diagnosis for morphing aircraft sensor

　 　 在对变体飞行器传感器故障诊断后,需要对变

体飞行器 LPV 切换控制模型中的观测矩阵进行重

构,然后将重构后的观测矩阵作为正常观测矩阵传

递到变体飞行器 LPV 控制模型中,从而实现飞行器

的稳定飞行控制。 为了验证所提控制方法对于飞行

器传感器故障的容错控制能力,开展针对不同故障

程度的传感器观测矩阵容错控制效果的研究。 传感

器故障程度分别设置为 10% 、20% 、30% 、40% 、
50% 、60% ,每种故障程度下重复开展实验 200 次,
不同故障程度的容错控制效果如图 5 ~ 10 所示。

仿真结果表明,当变体飞行器传感器故障程度

≤50%时,可以通过重构观测矩阵,实现飞行器的稳

定飞行,容错控制效果良好。 当传感器故障≥60%
时,该容错控制方法无法实现飞行器的稳定控制。
也就是说,当传感器故障程度≥60%时,超出了容错

控制能力范围,只能采取切换备份传感器的方式对

所发生的故障进行容错,以保证变体飞行器飞行过

程中的稳定性能。
通过与仅存在外部干扰情况下的变体飞行器进

行对比实验可知:传感器在稳定环境下工作时,其监

测信息仅受外部干扰的影响,监测数据在某个值附

近呈现均匀、微小波动,变体飞行器 LPV 控制模型

对微小干扰、噪声等具备一定的鲁棒性,能够保证飞

行器的稳定性。 当存在传感器故障时,监测数据会

在其原有基础上发生较大波动,进而导致监测信息攻

角和俯仰角速度波动增强。 因此,需要基于 BRB-r 专
家系统构建故障诊断模型和容错控制模型,同时利

用基于统计方法的可靠性分析和基于 P-CMA-ES 算

法的优化处理,提高了故障诊断精度,而后通过容错

控制方法,实现变体飞行器的稳定飞行,并保证良好

的跟踪效果。

图 5　 变体飞行器 10%传感器故障容错控制效果

Fig. 5　 Fault-tolerant control effect for 10% fault of morphing aircraft sensor
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图 6　 变体飞行器传感器 20%故障容错控制效果

Fig. 6　 Fault-tolerant control effect for 20% fault of morphing aircraft sensor

图 7　 变体飞行器传感器 30%故障容错控制效果

Fig. 7　 Fault-tolerant control effect for 30% fault of morphing aircraft sensor

图 8　 变体飞行器传感器 40%故障容错控制效果

Fig. 8　 Fault-tolerant control effect for 40% fault of morphing aircraft sensor

图 9　 变体飞行器传感器 50%故障容错控制效果

Fig. 9　 Fault-tolerant control effect for 50% fault of morphing aircraft sensor

·96·第 8 期 毛定坤, 等: 变体飞行器传感器故障在线主动容错控制



图 10　 变体飞行器传感器 60%故障容错控制效果

Fig. 10　 Fault-tolerant control effect for 60% fault of morphing aircraft sensor

4　 结　 论

1)构建基于 BRB-r 专家系统的故障诊断与容

错控制框架,利用 ER 解析算法融合监测数据和专

家知识,并通过可靠度分析解决监测数据不完全可

靠问题,提高了故障诊断的准确度和容错控制效果。
2)利用 P-CMA-ES 算法构建变体飞行器故障诊

断与容错控制优化模型,对模型参数进行优化训练,
降低模型的复杂度,提高故障诊断与容错控制的

效率。
3)通过 MATLAB 软件进行仿真验证,结果表

明,当变体飞行器传感器发生故障时,该方法仍能使

飞行器稳定飞行,具有良好的跟踪效果和较强的鲁

棒性能。
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