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摘 要: 针对输入受限的高超声速飞行器强耦合、强非线性以及严重不确定性的特点,提出一种参数依赖滚动时

域𝐻∞控制 (PD-RHHC)的方法. 首先在考虑控制输入约束的条件下,引入参数依赖Lyapunov函数和松弛因子并提

出了基于LMI优化的PD-RHHC;然后采用函数替换方法,结合张量积模型转换方法实现高超声速飞行器 (HSV)纵

向非线性弹性模型的LPV描述,并将 PD-RHHC应用到高超声速飞行器纵向控制中,以实现HSV在大飞行包线内的

机动飞行;最后通过仿真实验验证了所提出算法的有效性．
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Abstract: For the complicated aerodynamics characteristic and severely uncertainty of nonlinear model of a flexible

hypersonic vehicle with input constraints, a parameter dependent receding horizon 𝐻∞ control (PD-RHHC) scheme based

on linear parameter varying (LPV) is developed. Firstly, under the condition of considering input constraints and characters

of the LPV system, an on-line PD-RHHC strategy is presented based on LMI optimization by introducting the parameter

dependent Lyapunov function and relaxation factor. Then, the complicated nonlinear flexible model is transformed into

the LPV form by using the function substitution and Tensor-Product model transformation method. And the parameter

dependent robust controller is designed for the LPV model of the hypersonic vehicle, to guarantee large scale maneuver of

the hypersonic vehicle in fight envelop. The digital simulation results show the effectiveness of the proposed method.
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0 引引引 言言言

高超声速飞行器 (HSV)一般是指飞行速度超过

5倍声速的飞行器. 与传统飞行器相比,由于采用机体

/发动机一体化技术使其弹性机体、推进系统以及结

构动态之间的耦合更强, 从而系统模型非线性更强,

并且飞行高度和马赫数跨度范围大, 运行环境更加

复杂, 飞行过程中气热和气动特性变化剧烈[1]. 为了

确保HSV在复杂条件下拥有稳定的飞行特性和良好

的控制性能,研究人员采用了非线性动态逆[2]、动态

逆与神经网络相结合[3]、动态逆与滑模控制相结

合[4]、基于动态逆的自适应控制[5]等方法实施控制.

为了提高鲁棒性, 文献 [6]采用非线性鲁棒控制, 文

献 [7]采用自适应控制, 文献 [8-9]采用Backstepping

方法设计了控制器. 为了更加真实地反映高超声速

飞行器的特征模态, 文献 [10-11]给出了弹性非线性

纵向模型及相应的控制算法.相对于非线性方法, 基

于线性变参数 (LPV)的变增益控制方法具有实用性

强、设计相对简单等优点. LPV系统动态特性依赖于

实时可测的外参数,采用线性控制理论设计变增益控

制器, 使得控制器增益随调度参数的变化而变化[12].
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文献 [13-14]针对高超声速飞行器的纵向动态, 采用

不同方法设计了鲁棒线性变参数控制器.

输入约束是飞控系统设计中经常遇到的问题,如

果不考虑约束影响,飞行器可能无法达到期望的性能

要求. 对于高超声速飞行器而言,控制系统的高性能

要求往往意味着大的控制动作,控制变量约束 (如升

降舵等执行机构饱和)会破坏期望控制性能的获得,

甚至会造成系统不稳定. 另外,高超声速飞行器的气

动参数一般源于CFD仿真或者由吹风获得, 可能具

有严重的不确定性,因此飞控系统的鲁棒性分析和设

计在高超声速飞行器控制系统设计中具有十分重要

的意义.鲁棒控制一般无法直观地处理系统约束, 在

一定程度上限制了它在约束系统中的应用.

模型预测控制 (MPC)是一种有效处理约束的控

制策略, 其中鲁棒控制理论与滚动时域优化相结合

的控制策略因具有较强的鲁棒性而受到了学术界的

关注.文献 [15-17]研究了基于滚动时域优化的保性

能鲁棒控制策略, 但是该控制算法主要适用于线性

时不变系统或者多胞不确定线性系统. 对于LPV系

统, 若直接采用文献 [16-17]中的方法可能会增加控

制器的保守性. 因此,本文提出一种参数依赖的滚动

时域𝐻∞控制策略,并对高超声速飞行器实施控制.

针对高超声速飞行器的强耦合、强非线性特点,

在考虑控制输入约束的条件下, 提出一种参数依赖

的鲁棒模型预测控制方法.首先研究基于LMI优化

的约束LPV系统参数依赖滚动时域𝐻∞控制 (PD-

RHHC)策略; 然后讨论高超声速飞行器非线性模型

的LPV描述, 并结合基于张量积 (T-P)的模型转换方

法建立LPV模型的多胞形式;最后设计参数依赖控制

器, 实现高超声速飞行器大范围机动的鲁棒控制.该

方法不仅避免了复杂的非线性控制器设计,并且能够

有效抑制模型参数的变化,从而保证高超声速飞行器

的稳定飞行.

1 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器的的的模模模型型型描描描述述述

考虑弹性与刚性模态耦合、发动机与飞行动态

耦合的高超声速飞行器纵向非线性模型,描述为[11]⎧⎨⎩

𝑉̇ =
𝑇 cos𝛼−𝐷

𝑚
− 𝑔 sin(𝜃 − 𝛼),

𝛼̇ = −𝐿+ 𝑇 sin𝛼

𝑚𝑉
+𝑄+

𝑔

𝑉
cos(𝜃 − 𝛼),

ℎ̇ = 𝑉 sin(𝜃 − 𝛼),

𝜃 = 𝑄,

𝐼𝑦𝑦𝑄̇ = 𝑀,

𝜂𝑖 = −2𝜁𝑖𝜔𝑖𝜂̇𝑖 − 𝜔2
𝑖 𝜂𝑖 +𝑁𝑖, 𝑖 = 1, 2.

(1)

其中: 𝑉 表示飞行速度, 𝑇 表示发动机推力, 𝛼表示攻

角, 𝐷表示阻力, 𝑔表示重力常数, 𝜃表示俯仰角, 𝐿表

示升力, 𝑄表示俯仰角速率, ℎ表示飞行高度, 𝐼𝑦𝑦表示

转动惯量, 𝑀表示俯仰力矩, 𝜂𝑖表示弹性模态, 𝜁𝑖表示

阻尼系数, 𝜔𝑖表示弹性模态的自然频率, 𝑁𝑖表示广义

力. 这里⎧⎨⎩

𝐿 ≈ 0.5𝜌𝑉 2𝑆𝐶𝐿,

𝐷 ≈ 0.5𝜌𝑉 2𝑆𝐶𝐷,

𝑀 ≈ 𝑧𝑇𝑇 + 0.5𝜌𝑉 2𝑆𝑐
[
𝐶𝑀,𝛼(𝛼) + 𝐶𝑀,𝛿(𝛿)

]
,

𝑇 ≈ 𝐶𝛼3

𝑇 𝛼3 + 𝐶𝛼2

𝑇 𝛼2 + 𝐶𝛼
𝑇𝛼+ 𝐶0

𝑇 .

(2)

空气密度𝜌 = 𝜌0 exp(−(ℎ − ℎ0)/ℎ𝑠), 𝑆表示参考面

积, 𝐶𝐿表示升力系数, 𝐶𝐷表示阻力系数, 𝑧𝑇 表示

推力对俯仰力矩的耦合影响, 𝑐表示平均气动弦长,

𝐶𝑀,𝛼(𝛼)表示与攻角有关的力矩系数, 𝐶𝑀,𝛿(𝛿)表示

升降舵偏角和鸭翼偏角有关的力矩系数, 𝐶𝑇表示推

力系数.

将发动机动态描述为二阶系统,模型[10]表示为

Φ̈ = −2𝜉𝜔Φ̇ − 𝜔2Φ + 𝜔2Φ𝑐. (3)

其中: Φ𝑐表示期望的Φ, 𝜉表示阻尼系数, 𝜔表示自然

频率.

高超声速飞行器纵向弹性模型的控制输入包括

发动机参数Φ,升降舵 𝛿𝑒和鸭翼 𝛿𝑐
[10-11]. 在纵向模型

中加入鸭翼控制舵面的主要目的是用于补偿升降舵

对升力的影响,进而减弱或者克服刚体动态非最小相

位特征的影响[10]. 气动参数表示为⎧⎨⎩

𝐶𝐿 = 𝐶𝛼
𝐿𝛼+ 𝐶𝛿𝑒

𝐿 𝛿𝑒 + 𝐶𝛿𝑐
𝐿 𝛿𝑐 + 𝐶0

𝐿,

𝐶𝐷 = 𝐶𝛼2

𝐷 𝛼2 + 𝐶𝛼
𝐷𝛼+ 𝐶

𝛿2𝑒
𝐷 𝛿2𝑒 + 𝐶𝛿𝑒

𝐷 𝛿𝑒+

𝐶
𝛿2𝑐
𝐷 𝛿2𝑐 + 𝐶𝛿𝑐

𝐷 𝛿𝑐 + 𝐶0
𝐷,

𝐶𝛼3

𝑇 = 𝛽1(ℎ, 𝑞)Φ + 𝛽2(ℎ, 𝑞),

𝐶𝛼2

𝑇 = 𝛽3(ℎ, 𝑞)Φ + 𝛽4(ℎ, 𝑞),

𝐶𝛼
𝑇 = 𝛽5(ℎ, 𝑞)Φ + 𝛽6(ℎ, 𝑞),

𝐶0
𝑇 = 𝛽7(ℎ, 𝑞)Φ + 𝛽8(ℎ, 𝑞),

𝐶𝑀,𝛼(𝛼) = 𝐶𝛼2

𝑀,𝛼𝛼
2 + 𝐶𝛼

𝑀,𝛼𝛼+ 𝐶0
𝑀,𝛼,

𝐶𝑀,𝛿(𝛿) = 𝑐𝑒𝛿𝑒 + 𝑐𝑐𝛿𝑐.

(4)

其中: 𝐶𝛼
𝐿、𝐶

𝛿𝑒
𝐿 、𝐶

𝛿𝑐
𝐿 分别表示与攻角、升降舵、鸭翼相

关的升力系数, 𝐶0
𝐿表示升力系数中的常数项; 𝐶𝛼2

𝐷 、

𝐶𝛼
𝐷、𝐶

𝛿2𝑒
𝐷、𝐶

𝛿𝑒
𝐷、𝐶

𝛿2𝑐
𝐷、𝐶

𝛿𝑐
𝐷、𝐶

0
𝐷分别表示阻力系数的相

关耦合项系数; 𝛽𝑖(ℎ, 𝑞)表示推力拟合参数, 𝑞 =

0.5𝜌𝑉 2; Φ表示标准化的燃空比; 𝐶𝛼𝑖

𝑀,𝛼表示𝛼的 𝑖阶

系数对𝐶𝑀,𝛼的影响, 𝐶0
𝑀,𝛼表示常数项; 𝑐𝑒和 𝑐𝑐分别

表示𝐶𝑀,𝛿中的 𝛿𝑒和 𝛿𝑐系数.

广义力定义为⎧⎨⎩𝑁1 ≈ 𝑁𝛼2

1 𝛼2 +𝑁𝛼
1 𝛼+𝑁0

1 ,

𝑁2 ≈ 𝑁𝛼2

2 𝛼2 +𝑁𝛼
2 𝛼+𝑁 𝛿𝑒

2 𝛿𝑒 +𝑁 𝛿𝑐
2 𝛿𝑐 +𝑁0

2 .
(5)

其中: 𝑁𝛼𝑗

𝑖 表示与𝛼𝑗相关的广义力系数, 𝑁 𝛿𝑒
2 表示升
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降舵偏角 𝛿𝑒对广义力𝑁2的影响系数, 𝑁 𝛿𝑐
2 表示鸭翼

偏角 𝛿𝑐对广义力𝑁2的影响系数, 𝑁0
𝑖 表示常数项.

2 约约约束束束LPV系系系统统统PD-RHHC
首先, 讨论约束LPV系统的滚动时域𝐻∞控制

策略,即在考虑作动器饱和约束的条件下设计一种参

数依赖的滚动时域𝐻∞控制策略,以保证控制系统的

鲁棒性,从而为高超声速飞行器提供可靠、稳定的飞

行控制系统.离散化的多胞LPV模型表示如下:⎧⎨⎩
𝑥(𝑘 + 1) = 𝐴(𝑝)𝑥(𝑘) +𝐵1(𝑝)𝑤(𝑘) +𝐵𝑢(𝑝)𝑢(𝑘),

𝑦(𝑘) = 𝐶1(𝑝)𝑥(𝑘) +𝐷1(𝑝)𝑤(𝑘) +𝐷1𝑢(𝑝)𝑢(𝑘),

𝑧(𝑘) = 𝐶2(𝑝)𝑥(𝑘) +𝐷2𝑢(𝑝)𝑢(𝑘).
(6)

其中: 𝐴(𝑝) =

𝐿∑
𝑗=1

𝑤𝑗(𝑝)𝐴𝑗 , 𝑃 表示调度参数, 其余系

统矩阵类似.

由LPV系统多胞形描述可知, 系统矩阵属于凸

多面体Ω , [𝐴𝑗 , 𝐵𝑢,𝑗 , 𝐶1,𝑗 , 𝐷1𝑢,𝑗 , 𝐶2,𝑗 , 𝐷2𝑢,𝑗 , 𝐵1,𝑗 , 𝐷1,𝑗 ]

表示Ω的顶点, 𝑥 ∈ ℜ𝑛表示状态变量, 𝑤 ∈ ℜ𝑚1和

𝑢 ∈ ℜ𝑚2分别表示干扰输入和控制输入, 𝑦 ∈ ℜ𝑚1和

𝑧2 ∈ ℜ𝑚2分别表示输出和约束输出.

对于 𝑧2 ∈ ℜ𝑚2描述的约束, 这里仅考虑输入约

束,并且该约束具有如下形式:

∣𝑢𝑗(𝑘)∣ ⩽ 𝑢𝑗,max, ∀𝑘 ⩾ 0, 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚2. (7)

滚动时域𝐻∞控制方法是在每个时刻均设计优

化过程,在满足系统约束 (7)的条件下,设计控制器使

得闭环系统内部稳定,并且从外部干扰到控制输出的

性能最小.

对于离散约束LPV系统, 设计参数依赖的反馈

增益控制输入为

𝑢(𝑘) = 𝐾(𝑝)𝑥(𝑘). (8)

保证闭环系统稳定,并且对于每个顶点系统,满

足𝐻∞性能指标
∞∑
𝑖=0

∥∥𝑦(𝑖)∥∥2 ⩽ 𝛾2
∞∑
𝑖=0

∥∥𝑤(𝑖)∥∥2
的充分

条件是存在矩阵 𝑄̄1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑄̄𝐿 > 0, 𝑌1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑌𝐿, 𝐺满足⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣
𝐺T +𝐺− 𝑄̄𝑗

0

𝐴𝑖𝐺+𝐴𝑙𝐺+𝐵𝑢,𝑖𝑌𝑙 +𝐵𝑢,𝑙𝑌𝑖

2
𝐶1,𝑖𝐺+ 𝐶1,𝑙𝐺+𝐷1𝑢,𝑖𝑌𝑙 +𝐷1𝑢,𝑙𝑌𝑖

2

→

←

∗ ∗ ∗
𝛾𝐼 ∗ ∗

𝐵1,𝑖 +𝐵1,𝑙

2
𝑄̄𝑗 ∗

𝐷1,𝑖 +𝐷1,𝑙

2
0 𝛾𝐼

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦ ⩾ 0,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿, 𝑙 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿; (9)

[
𝑟 ∗

𝑥(𝑘) 𝑄̄𝑗

]
⩾ 0, 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿. (10)

输入约束为[
𝑢2
𝑗,max/𝑟

(
𝑒T𝑗 𝑌𝑖

)(
𝑒T𝑗 𝑌𝑖

)T
𝐺T +𝐺− 𝑄̄𝑖

]
⩾ 0,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚2, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿; (11)

耗散约束不等式为[
𝑉0 − 𝑉𝑘−1 + 𝑥(𝑘)T𝑃 (𝑘 − 1)𝑥(𝑘) 𝑥(𝑘)T

𝑥(𝑘) 𝑄̄𝑗

]
⩾ 0,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛. (12)

其中

𝑝0 = 𝑥(0)T𝑃0𝑥(0), (13)

𝑝𝑘 = 𝑝𝑘−1 −
[
𝑥(𝑘)T𝑃𝑘−1𝑥(𝑘)− 𝑥(𝑘)T𝑃𝑘𝑥(𝑘)

]
, (14)

因此,对于适当的参数 𝑟 = 𝑟0,求解LMI优化问题

min 𝛾
𝛾,𝐺,𝑄̄1,⋅⋅⋅ ,𝑄̄𝑛,𝑌1,⋅⋅⋅ ,𝑌𝑛

,

s.t. LMI (9) ∼ (12). (15)

如果该优化过程可行，则可得到最优解 (𝛾𝑘, 𝐺∗,

𝑄̄∗
1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑄̄∗

𝐿, 𝑌
∗
1 , ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑌 ∗

𝐿 ), 进而得到参数依赖的状态

反馈增益

𝐾(𝑝) =

𝐿∑
𝑖=0

𝑤𝑖(𝑝)𝐾𝑖, (16)

其中𝐾𝑖 = 𝑌 ∗
𝑖 (𝐺

∗)−1, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿．
定理 1 (PD-RHHC的稳定性) 采用状态反馈增

益 (16)设计控制输入𝑢(𝑘) = 𝐾(𝑝)𝑥(𝑘), 并作用于系

统 (6),则闭环系统具有如下特点:

1)系统是渐近稳定的;

2)设计的控制器满足系统硬约束;

3)对于 𝑘时刻,如下耗散不等式成立:
𝑛∑

𝑖=0

∥∥𝑧1(𝑖)∥∥2 − 𝛾
∥∥𝑤(𝑖)∥∥2 ⩽ 𝑥(0)T𝑃 (𝑝(0))𝑥(0), (17)

其中 𝛾 := max {𝛾0, 𝛾1, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝛾𝑛};
4)𝑤到 𝑦的离散 𝑙2增益不大于 𝛾．

证证证明明明 由文献 [15,17]可知, 采用滚动时域𝐻∞
控制策略保证闭环系统稳定的充分条件为

𝑉 (𝑥(𝑘 + 1)) + ∥𝑦(𝑘)∥2 − 𝛾2 ∥𝑤(𝑘)∥2 ⩽ 𝑉 (𝑥(𝑘));

(18)

𝜀(𝑃, 𝑟) = {𝑥 ∈ 𝑅𝑛 : 𝑉 (𝑥) ⩽ 𝑟} ; (19)

∣𝑢𝑗(𝑘)∣ ⩽ 𝑢𝑗,max, ∀𝑘 ⩾ 0, 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚2; (20)

𝑉0 − 𝑉𝑘−1 + 𝑥(𝑘)T𝑃 (𝑘 − 1)𝑥(𝑘)−
𝑥(𝑘)T𝑃 (𝑘)𝑥(𝑘) ⩾ 0. (21)

对于离散约束多胞LPV系统 (6), 设计参数依赖

状态反馈控制输入𝑢(𝑘) = 𝐾(𝑝)𝑥(𝑘). 选择参数依
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赖Lyapunov函数为𝑉 (𝑥(𝑘)) = 𝑥(𝑘)T𝑃 (𝑝)𝑥(𝑘), 其中

𝑃 (𝑝) =

𝐿∑
𝑖=0

𝑤𝑖(𝑝)𝑃𝑖, 𝑃𝑖 = 𝑄̄−1
𝑖 ．

将状态反馈控制输入 (16)代入 (6),得到{
𝑥(𝑘 + 1) = 𝐴𝑐𝑙(𝑘)𝑥(𝑘) +𝐵1(𝑘)𝑤(𝑘),

𝑦(𝑘) = 𝐶𝑐𝑙(𝑘)𝑥(𝑘) +𝐷1(𝑘)𝑤(𝑘).
(22)

其中 {
𝐴𝑐𝑙(𝑘) = 𝐴(𝑘) +𝐵𝑢(𝑘)𝐾(𝑝),

𝐶𝑐𝑙(𝑘) = 𝐶1(𝑘) +𝐷1𝑢(𝑘)𝐾(𝑝).
(23)

1)对于不等式约束 (18), 将式 (22)和参数依赖

Lyapunov函数代入,得到

(𝐴𝑐𝑙(𝑘)𝑥(𝑘) +𝐵1(𝑘)𝑤(𝑘))
T
𝑃 (𝑘)(𝐴𝑐𝑙(𝑘)𝑥(𝑘)+

𝐵1(𝑘)𝑤(𝑘)) + (𝐶𝑐𝑙(𝑘)𝑥(𝑘) +𝐷1(𝑘)𝑤(𝑘))
T×

(𝐶𝑐𝑙(𝑘)𝑥(𝑘) +𝐷1(𝑘)𝑤(𝑘))− 𝛾2𝑤T(𝑘)𝑤(𝑘) ⩽

𝑥(𝑘)T𝑃 (𝑘)𝑥(𝑘). (24)

根据 Schur补定理以及𝑃 (𝑝) =

𝐿∑
𝑖=0

𝑤𝑖(𝑝)𝑃𝑖可知,

如果下式成立,则可以保证式 (24)成立:⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑃𝑗 ∗ ∗ ∗
0 𝛾𝐼 ∗ ∗

𝑃𝑗(𝐴(𝑘) +𝐵𝑢(𝑘)𝐾(𝑝)) 𝑃𝑗𝐵1(𝑘) 𝑃𝑗 ∗
𝐶1(𝑘) +𝐷1𝑢(𝑘)𝐾(𝑝) 𝐷1(𝑘) 0 𝛾𝐼

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ ⩾ 0,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿. (25)

又因为 𝑄̄𝑗 = 𝑃−1
𝑗 , 引入松弛因子𝐺并利用 diag(𝐺T,

𝐼, 𝑄̄𝑗 , 𝐼)进行同余变换,得到⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝐺T𝑃𝑗𝐺 ∗ ∗ ∗

0 𝛾𝐼 ∗ ∗
(𝐴(𝑘) +𝐵𝑢(𝑘)𝐾(𝑝))𝐺 𝐵1(𝑘) 𝑄̄𝑗 ∗
(𝐶1(𝑘) +𝐷1𝑢(𝑘)𝐾(𝑝))𝐺 𝐷1(𝑘) 0 𝛾𝐼

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ ⩾ 0,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿. (26)

参数依赖矩阵可转变为如下形式:

𝐴(𝑘) +𝐵𝑢(𝑘)𝐾(𝑝) =

𝐿∑
𝑖=1

𝜆𝑖(𝑝)𝐴𝑖 +

𝐿∑
𝑖=0

𝐿∑
𝑙=0

𝜆𝑖(𝑝)𝜆𝑙(𝑝)𝐵𝑢,𝑖𝐾𝑙 =

𝐿∑
𝑖=1

𝐿∑
𝑙⩾𝑖

2𝜆𝑖(𝑝)𝜆𝑙(𝑝)
(𝐴𝑖 +𝐴𝑙 +𝐵𝑢,𝑖𝐾𝑙 +𝐵𝑢,𝑙𝐾𝑖

2

)
.

(27)

因此保证式 (26)成立的充分条件是⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣
𝐺T𝑃𝑗𝐺

0(𝐴𝑖 +𝐴𝑙 +𝐵1𝑢,𝑖𝐾𝑙 +𝐵1𝑢,𝑙𝐾𝑖

2

)
𝐺(𝐶1,𝑖 + 𝐶1,𝑙 +𝐷1𝑢,𝑖𝐾𝑙 +𝐷1𝑢,𝑙𝐾𝑖

2

)
𝐺

→

←

∗ ∗ ∗
𝛾𝐼 ∗ ∗

𝐵1,𝑖 +𝐵1,𝑙

2
𝑄̄𝑗 ∗

𝐷1,𝑖 +𝐷1,𝑙

2
0 𝛾𝐼

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦ ⩾ 0,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿, 𝑙 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿. (28)

进一步,取𝑌𝑖 = 𝐾𝑖𝐺,由扩张效应可知, 𝐺T𝑆−1𝐺

⩾ 𝐺 + 𝐺T−𝑆,故式 (9)是 (28)成立的充分条件,即式

(9)是 (18)成立的充分条件.

2)对于约束条件 (20),需证明式 (11)是满足硬约

束 (20)的充分条件.如果满足如下约束:

(𝑒T𝑗 𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1𝑥(𝑘))T(𝑒𝑗𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1𝑥(𝑘)) ⩽ 𝑢2
𝑗,max,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚2, (29)

则硬约束 (20)成立 (𝑒𝑗表示标准矢量积),即

𝑥(𝑘)T
(
𝑒T𝑗 𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1

)T (
𝑒T𝑗 𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1

)
𝑥(𝑘) ⩽

𝑢2
𝑗,max, 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚2, (30)

又因为椭圆不变集约束 (19)可以描述为

𝑥(𝑘)T𝑃 (𝑘)𝑥(𝑘)

𝑟
⩽ 1, (31)

所以,如果下式成立:(
𝑒T𝑗 𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1

)T (
𝑒T𝑗 𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1

)
⩽

𝑃 (𝑘)

𝑟
𝑢2
𝑗,max, (32)

则不等式 (30)成立,并且等价于

𝑢2
𝑗,max𝑃 (𝑘)

𝑟
−(

𝑒T𝑗 𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1
)T (

𝑒T𝑗 𝑌 (𝑝(𝑘))𝐺−1
)
⩾ 0. (33)

根据 Schur补,并利用同余变换,可知⎡⎣ 𝑢2
𝑗,max/𝑟 ∗(
𝑒T𝑗 𝑌𝑖

)T
𝐺T𝑄̄−1

𝑖 𝐺

⎤⎦ ⩾ 0,

𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚2, 𝑖 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝐿. (34)

由扩张效应可知式 (11)可保证 (34)成立,因此式 (11)

是保证 (20)成立的充分条件.

同理可知,式 (10)和 (12)分别是不等式约束 (19)

和 (21)成立的充分条件.

综上可知, 通过式 (15)描述的LMI优化过程得

到的参数依赖控制律 (16)满足滚动时域𝐻∞控制闭

环稳定的充分条件,可保证系统在满足约束的条件下

渐近稳定,因此特点 1)和 2)得证. 特点 3)和 4)的证明

与文献 [15,17]类似,因此 PD-RHHC能够保证闭环系

统稳定. □



第 3期 秦伟伟等: 基于参数依赖滚动时域𝐻∞控制的高超声速飞行器控制 407

3 基基基于于于PD-RHHC的的的输输输入入入受受受限限限高高高超超超声声声速速速飞飞飞
行行行器器器纵纵纵向向向控控控制制制器器器设设设计计计

3.1 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器纵纵纵向向向系系系统统统的的的LPV建建建模模模

为便于控制器的设计,作出如下简化:

sin(𝜃 − 𝛼) ≈ 𝜃 − 𝛼, (35)

将气动参数代入非线性模型 (1), 并采用函数替换方

法得到高超声速飞行器纵向非线性动态的LPV模型,

即

⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑉̇
𝛼̇

𝑄̇

ℎ̇

𝜃

⎤⎥⎥⎥⎥⎦ =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝛽8 cos𝛼− 𝑞𝑆𝐶0
𝐷

𝑚𝑉
𝐴′

12 0 0 −𝑔
𝑞𝑆𝐶0

𝐿

2𝑚𝑉 2
+

𝑔

𝑉 2
−𝑞𝑆𝐶𝛼

𝐿 + 2(𝛽2𝛼
3 + 𝛽4𝛼

2 + 𝛽6𝛼+ 𝛽8)

2𝑚𝑉
1 0 0

𝑧𝑇𝛽8 + 𝑞𝑆𝑐𝐶0
𝑀,𝛼

𝐼𝑦𝑦𝑉

𝑧𝑇 (𝛽2𝛼
2 + 𝛽4𝛼+ 𝛽6) + 𝑞𝑆𝑐(𝐶𝛼2

𝑀,𝛼𝛼+ 𝐶𝛼
𝑀,𝛼)

𝐼𝑦𝑦
0 0 0

0 −𝑉 0 0 𝑉

0 0 1 0 0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

⎡⎢⎢⎢⎢⎣
𝑉
𝛼
𝑄
ℎ
𝜃

⎤⎥⎥⎥⎥⎦+

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

−𝑞𝑆(𝐶𝛿2𝑒
𝐷 𝛿𝑒 + 𝐶𝛿𝑒

𝐷 )

𝑚

−𝑞𝑆(𝐶𝛿2𝑐
𝐷 𝛿𝑐 + 𝐶𝛿𝑐

𝐷 )

𝑚

(𝛽1𝛼
3 + 𝛽3𝛼

2 + 𝛽5𝛼+ 𝛽7) cos𝛼

𝑚

−𝑞𝑆𝐶𝛿𝑒
𝐿

2𝑚𝑉
−𝑞𝑆𝐶𝛿𝑐

𝐿

2𝑚𝑉
−𝛽1𝛼

4 + 𝛽3𝛼
3 + 𝛽5𝛼

2 + 𝛽7𝛼

𝑚𝑉
𝑞𝑆𝑐𝑐𝑒
𝐼𝑦𝑦

𝑞𝑆𝑐𝑐𝑐
𝐼𝑦𝑦

𝑧𝑇 (𝛽1𝛼
3 + 𝛽3𝛼

2 + 𝛽5𝛼+ 𝛽7)

𝐼𝑦𝑦

0 0 0
0 0 0

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

⎡⎣ 𝛿𝑒
𝛿𝑐
Φ

⎤⎦ , (36)

⎡⎢⎢⎢⎣
𝜂̇1

𝜂̇2

𝜂1

𝜂2

⎤⎥⎥⎥⎦ =

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣
0 0 0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 0 0 1
𝑁0

1

𝑉
𝑁𝛼2

1 𝛼+𝑁𝛼
1 0 0 0 −𝜔2

1 0 −2𝜁1𝜔1 0

𝑁0
2

𝑉
𝑁𝛼2

1 𝛼+𝑁𝛼
1 0 0 0 0 −𝜔2

2 0 −2𝜁2𝜔2

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝑉

𝛼

𝑄

ℎ

𝜃

𝜂1
𝜂2
𝜂̇1
𝜂̇2

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦
+

⎡⎢⎢⎣
0 0 0
0 0 0
0 0 0

𝑁 𝛿𝑒
2 𝑁 𝛿𝑐

2 0

⎤⎥⎥⎦
⎡⎢⎣ 𝛿𝑒

𝛿𝑐

Φ

⎤⎥⎦ ,

(37)

其中

𝐴′
12 = [(𝛽2𝛼

2 + 𝛽4𝛼+ 𝛽6) cos𝛼−
𝑞𝑆(𝐶𝛼2

𝐷 𝛼+ 𝐶𝛼
𝐷)]/𝑚+ 𝑔.

𝑥 = (𝑉, 𝛼,𝑄, ℎ, 𝜃)
T, 𝜐 = (𝜂1, 𝜂2, 𝜂̇1, 𝜂̇2)

T, 𝑝表示调度

参数, 𝜇表示慢变的系统参数. 这里调度参数 𝑝分别表

示为 𝑝1 = 𝑉 , 𝑝2 = 𝑉 −2, 𝑝3 = 𝑉 −3, 𝑝4 = 𝛼, 𝑝5 = 𝛼2,

𝑝6 = 𝛼3, 𝑝7 = 𝑞．

高超飞行器纵向系统LPV模型可以表示成状态

方程的形式[
𝑥̇

𝜐̇

]
=

[
𝐴11(𝜌, 𝜇) 𝐴12(𝜌, 𝜇)

𝐴21(𝜌, 𝜇) 𝐴22(𝜌, 𝜇)

][
𝑥

𝜐

]
+

[
𝐵1(𝜌, 𝜇)

𝐵2(𝜌, 𝜇)

]⎡⎢⎣ 𝛿𝑒

𝛿𝑐

Φ

⎤⎥⎦ , (38)

3.2 LPV模模模型型型的的的多多多胞胞胞形形形描描描述述述

给定LPV系统的多胞形表示并不是唯一的, 不

同的多胞形表示会给系统稳定性分析和控制器综合

带来不同的结果.具有仿射参数依赖形式的LPV系统

可根据变参数的上下界组合表示成多胞形式,继而进

行稳定分析和控制器综合.对于一般LPV模型的多胞

形表示, 文献 [19]提出了一种基于张量积 (T-P)的转

换方法.其主要思想是: 将LPV模型的变参数进行网

格划分; 然后把系统离散化组成张量, 并对其进行高

阶张量积;最后计算分解得到LTI顶点系统的权系数.

将高超声速飞行器LPV模型表示为

𝑆(𝑝(𝑡)) = [𝐴(𝑝(𝑡)), 𝐵(𝑝(𝑡))]. (39)

式 (39)表示一个时变对象,其中 𝑝(𝑡)为一个三维的参

数向量,是闭空间体𝑃 = [𝑉min, 𝑉max]× [𝛼min, 𝛼max]×
[ℎmin, ℎmax]的一个元素.
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按照T-P模型转换方法,高超声速飞行器LPV系

统多胞转换可按以下步骤:

1)按照函数替换方法, 得到高超声速飞行器的

LPV模型.

2)将LPV模型离散化,主要包括如下过程:

①定义变参数空间𝑃 : 𝑝(𝑡) ∈ 𝑃 ;

②对变参数空间𝑃 进行任意的网格划分, 可以

采用平均划分的方法;

③在划分好的参数空间上离散化给定的函数

𝑆(𝑝(𝑡));

④将离散化后的一系列矩阵存储于张量𝑆中.

3)提出LTI顶点系统.此步骤是整个过程的核心

部分,主要是对张量𝑆应用高阶张量积,通过舍弃 0或

者很小的奇异值以及与之对应的奇异值向量,得到有

限个LTI系统模型.

4)构建连续的权系数函数,具体构建方式参见文

献 [19].

由此, 可以得到高超声速飞行器纵向动态LPV

模型的多胞形描述.

3.3 基基基于于于PD-RHHC的的的高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器纵纵纵向向向系系系统统统控控控
制制制器器器设设设计计计

对于速度范围为𝑉min ∼𝑉max, 高度范围为ℎmin

∼ ℎmax,攻角变化范围为𝛼min ∼𝛼max的飞行空间,将

非线性系统的LPV描述进行多胞化处理. 考虑到高

度相对于速度是慢变过程,并且考虑计算量以及蕴含

精度,按照等分原则进行区域划分, 将系统状态空间

划分为𝐿𝑉 × 𝐿ℎ个区域,即

𝑋 =

𝐿𝑉∪
𝑖=1

𝐿ℎ∪
𝑗=1

𝑋𝑖𝑗 .

其中𝑋𝑖𝑗 = [𝑉 𝑖
min, 𝑉

𝑖
max]×[𝛼min, 𝛼max]×[ℎ𝑗

min, ℎ
𝑗
max]表

示变参数所划分的一个区域.在每个区域采用T-P模

型转换方法,即可得到该区域LPV模型的多胞描述.

由上述LPV系统多胞模型, 高超声速飞行器鲁

棒模型预测控制算法设计如下:

Step 1:在每个采样时刻 𝑘,给定状态𝑥(𝑘)和调度

参数 𝑝(𝑘), 求解LMI优化问题 (15), 计算状态反馈增

益 (16),设计状态反馈作用于系统;

Step 2:测量下一时刻系统状态,令 𝑘 = 𝑘 + 1,返

回Step 1．

4 仿仿仿真真真与与与分分分析析析

为了验证本文设计的 PD-RHHC策略的正确性,

对高超飞行器纵向非线性模型进行仿真. 假设初始平

衡条件为𝑀 = 6.9, 𝑉0 = 2347.6m/s, ℎ0 = 25 908m,

从 0时刻开始高超飞行器跟踪给定速度和高度参

考指令𝑉𝑟, ℎ𝑟. 为了实现控制目标, 在速度范围为

2 200∼ 3 000m/s, 高度范围为 25 500∼ 32 000m的空

间建模.

首先采用函数替换方法建立系统的LPV模型,

然后在调度参变量 2 200 ⩽ 3 000m/s, 25 500 ⩽ ℎ ⩽
32 000m的范围内,利用T-P模型转换方法,得到LPV

模型的多胞形描述. 这里采用 5×6个区域进行划分,

可得到区间 2 360 ⩽ 𝑉 ⩽ 2 520m/s, 25 500 ⩽ ℎ ⩽
26 583m, −10 ⩽ 𝛼 ⩽ 10 deg内被描述为 30个顶点的

凸胞系统的多胞LPV系统.

采用 PD-RHHC设计控制器,输入变化范围为⎧⎨⎩
0.1 ⩽ Φ ⩽ 1.0,

− 20 ⩽ 𝛿𝑒 ⩽ 20 deg,

− 30 ⩽ 𝛿𝑐 ⩽ 30 deg .

仿真中, 分别采用二阶滤波系统设计速度和高

度的参考指令信号:速度指令信号滤波系统自然频率

𝜔𝑉 = 0.019 5,阻尼系数 𝜁𝑉 = 0.9,高度指令信号滤波

系统自然频率𝜔ℎ = 0.021 9,阻尼系数 𝜁ℎ = 0.9.

假设系统初始平衡状态为: 𝑞0 = 0deg/s, 𝛼0 =

1.515 3 deg, 𝜃0 = 1.515 3 deg, 𝑄 = 0; 弹性模态: 𝜂1 =

1.012 2, 𝜂̇1 = 0, 𝜂2 = 1.211 4, 𝜂̇2 = 0; 控制输入: Φ =

0.251 4, 𝛿𝑒 = 11.463 5 deg, 𝛿𝑐 = −17.195 25 deg. 气动

参数可参见文献 [10-11]. 假设拟合计算的气动参数与

实际气动参数误差分别表示为: ∣Δ𝑇 ∣ ⩽ 0.03, ∣Δ𝐷∣ ⩽
0.40, ∣Δ𝐿∣ ⩽ 0.20, ∣Δ𝑀 ∣ ⩽ 0.20.

假设期望速度𝑉𝑐 = 2987.4m/s, 期望高度ℎ𝑐 =

31 699.86m, 仿真结果如图 1∼图 5所示. 从图 1可知,

高超飞行器成功跟踪了速度和高度指令信号,实现了

高超飞行器的高超声速大范围机动飞行. 图 2给出的
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图 1 指令轨线与实际轨线比较
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跟踪误差曲线表明,系统对速度和高度指令参考信号

实现了无偏差响应跟踪,并且有效抑制了严重的气动

参数不确定性.图 3和图 4的控制输入变化曲线表明,
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图 2 跟踪误差变化曲线
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图 5 弹性模态变化曲线

发动机参数、升降舵以及鸭翼的偏角均满足系统约

束.图 5给出了飞行过程中弹性模态的变化曲线, 表

明控制器能够抑制弹性模态的影响,保证飞行器对速

度和高度指令的无偏差跟踪.

仿真结果表明了本文在非线性系统LPV化的基

础上,采用滚动时域𝐻∞优化控制设计的鲁棒模型预

测控制器能够有效抑制参数不确定和弹性模态的影

响,实现高超飞行器大范围机动飞行.

5 结结结 论论论

本文针对具有输入约束的强耦合、强非线性的

高超声速飞行器纵向弹性模型,在考虑控制输入约束

的条件下, 设计了 PD-RHHC策略, 结果表明: 1) PD-

RHHC能够保证高超声速飞行器在满足控制输入约

束的条件下, 实现高超声速大范围机动飞行; 2)基

于LPV的非线性系统控制方法具有简单、易操作的

特点, 对不确定性具有较强的鲁棒性, 因此具有更强

的工程实际价值.
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