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变体飞行器的非脆弱有限时间鲁棒控制器设计

程昊宇1†, 董朝阳1, 王 青2, 侯砚泽3

(1. 北京航空航天大学航空科学与工程学院，北京 100083；2. 北京航空航天大学
自动化科学与电气工程学院，北京 100083；3. 北京空间技术研制试验中心，北京 100094)

摘 要: 针对存在有界干扰和控制器参数不确定性的变体飞行器,研究非脆弱有限时间鲁棒控制器的设计问
题.首先建立变体飞行器纵向运动的切换系统模型.考虑到每个子系统具有不同的特性,基于多Lyapunov函数方
法和模态依赖驻留时间方法分析了飞行器系统有限时间有界性能及满足H∞性能指标的充分条件,降低了控制
器设计的保守性.此外,由于在控制器设计中不可避免地存在不确定性,设计了基于状态反馈的非脆弱鲁棒控制
器,并以线性矩阵不等式的形式给出了控制器存在的充分条件和求解方法.最后,通过仿真验证了所提出方法的
优越性和有效性.
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Non-fragile finite-time robust controller design for morphing aircraft
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Abstract: Considering the bounded external disturbance and controller uncertainties of the morphing aircraft, the non-
fragile finite-time robust controller design problem is investigated. Firstly, the longitudinal motion of morphing aircraft is
modeled as a class of switched systems. Since the properties of each subsystem may be different, the multiple Lyapunov
functional method and mode-dependent average dwell time method are combined to guarantee the finite-time boundedness
and robust performance of the system, which is less conservative. In addition, the non-fragile robust controller based
on state-feedback is proposed to overcome the influence caused by the inherent and unavoidable imprecision of the
controllers. The sufficient existing conditions and solutions of the controllers are given in the form of linear matrix
inequalities. Simulation results show the superiority and effectiveness of the proposed method.
Keywords: morphing aircraft；non-fragile control；mode-dependent average dwell time；finite-time boundedness；robust
control

0 引 䀰

变体飞行器[1-2]能够根据外界环境和飞行任务

的变化,主动改变自身外形,从而达到扩大飞行包线、
适应多种飞行任务的目的.但是,后掠角、机翼展长
等飞行器构型参数的变化会引起气动力系数、气动

力矩系数的变化,从而引起飞行器模型的改变,使得
变体飞行器的控制器设计面临着新的挑战.近年来,
国内外学者针对变体飞行器的控制器设计进行了广

泛的研究,并且取得了诸多进展[3-4].
切换系统[5]由一系列子系统和相应的切换律构

成,可以用于飞行环境、系统结构或参数变化情况
下的建模与分析,在航空航天领域获得了广泛的应
用.文献 [6-7]利用切换系统理论,分别针对F-16飞行
器和近空间高超声速飞行器设计了控制器,通过多
Lyapunov函数方法和平均驻留时间方法保证了系统
的稳定性和动态性能.但是,由于各个子系统具有不
同的性能,以上文献采用平均驻留时间 (ADT)方法,
通过引入公共参数限制系统的平均驻留时间,具有一
定的保守性.因此,学者们开展了对模态依赖平均驻
留时间 (MDADT)的研究[8-10].文献 [9]分析了子系统
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具有不同特性情况下的稳定性,基于模态依赖平均驻
留时间给出了保证系统稳定的切换律,降低了设计的
保守性;文献 [10]针对存在时变时延的切换系统,给
出了在模态依赖框架下故障检测滤波器的设计方法.

另一方面,针对变体飞行器控制器的设计主要基
于渐近稳定性展开,研究的是飞行器系统在无限长
时间内的稳定性.但是,由于变体飞行器的变形过程
持续时间较短,为了保证其在变形过程中的暂态性
能,需要研究其在有限时间内的稳定问题[11-16].文献
[13-14]分别针对连续系统和离散时变系统给出了系
统在有限时间稳定的条件.文献 [15]则针对存在有
界干扰的连续线性系统,通过线性矩阵不等式给出
了系统满足有限时间有界和给定H∞性能的充分条

件.文献 [16]针对一类存在非线性扰动和时滞的切
换系统,通过多Lyapunov函数方法和平均驻留时间
方法,考虑了异步切换情况下系统的有限时间控制器
的设计问题.但是以上文献均在假设控制器可以精
确设计的情况下进行分析和设计.在工程实际中,控
制器实现时存在的零偏、参数摄动等不确定性会使

系统性能下降,因此,设计非脆弱鲁棒控制器显得尤
为重要[17-21].文献 [20]针对吸气式高超声速飞行器,
研究了存在控制器不确定情况下的非脆弱跟踪控制

器设计问题,通过仿真表明了非脆弱控制器能够有效
抑制控制器不确定性的影响,保证了系统的性能.文
献 [21]在考虑存在控制器参数摄动的情况下,基于平
滑切换理论,设计了模糊鲁棒保性能非脆弱控制系
统,保证了全局稳定性以及系统对外界干扰和控制器
不确定性的鲁棒性.目前针对变体飞行器的控制器
设计主要基于增益调参方法,对于能够保证变体飞行
器有限时间有界的非脆弱控制器设计问题,尚未见诸
文献.
基于以上分析,本文针对后掠角可变的变体飞行

器,研究其非脆弱有限时间鲁棒控制器设计问题.首
先建立变体飞行器纵向运动的切换系统模型.为了
降低设计的保守性,基于多Lyapunov函数方法和模
态依赖平均驻留时间方法给出了保证系统有限时间

有界且具有给定H∞性能指标的充分条件.为了保
证系统在存在控制器不确定性情况下的性能,设计了
非脆弱鲁棒控制器,以线性矩阵不等式的形式给出了
控制器的求解方法.最后通过仿真验证了所提出方
法的有效性.

1 问题提出

本文以美国NextGen公司的Fire-bee型无人靶机
作为研究对象. Fire-bee具有可变后掠角,可以在飞

行过程中通过改变机翼后掠角实现飞行模式的切

换.该飞行器的后掠角可以在15 deg∼ 60 deg之间连
续变化,从而实现从巡航状态到高速状态的切换.其
中,后掠角ξ = 15 deg对应巡航构型,设为基本构型,
即ξ0 = 15 deg, ξ = 60 deg对应高速构型.定义η =

(ξ − ξ0)/ξ0为后掠角变形比例.在变形过程中,机翼
面积、平均气动弦长等构型参数均随后掠角变化.巡
航构型和高速构型下的参数如表1所示.

表 1 变体飞行器构型参数

参数/单位 巡航 高速

后掠角 / deg 15 60
总质量 / kg 907.800 907.800
机翼重 / kg 272.000 272.000
配重 / kg 26.360 26.360
转动惯量 / (kg · m2) 3 107.500 3 107.500
机翼重心位置 / m 0 −0.607 2

配重重心位置 / m −3.200 3.065 6
翼展 / m 6.803 3 3.840
机翼面积 / m2 4.362 1 6.079 2
气动弦长 / m 0.710 1 1.911 7

定义飞行器巡航构型下质心位置为机体坐标系

原点,设飞行器质心位置矢量rc = [xc 0 0]T,因此,机
翼后掠角的变化会导致变体飞行器质心在X轴上移

动,由刚体动力学可以得到飞行器的纵向短周期非线
性动力学模型[22]如下所示:

mTV α̇−mTV q −mTxcq̇ cosα+
mTxcq

2 sinα− 2mT ẋcq cosα−mT ẍc sinα =

−QSCL +mT g cos(θ − α),

(Iy +mTx
2
c)q̇ + 2mTxcẋcq−

mTxcV α̇+mTxcV q =

QScACm −mT gxc cos θ.
(1)

其中:mT ,V ,S, cA分别为飞行器的质量、速度、机翼
面积和平均气动弦长;α, q, θ,Q为飞行器的攻角、俯
仰角速率、俯仰角和动压; Iy, g为机体绕y轴的转动

惯量和重力加速度;CL,Cm为升力系数和俯仰力矩.
在变形过程中,机翼质心位移的变化会导致飞行

器质心位移的变化,即

mTxc = mw∆xw. (2)

其中:mw和∆xw分别为机翼质量和机翼质心的位置

变化量,且有 
xc = ∆xwmw/mT ,

ẋc = ∆ẋwmw/mT ,

ẍc = ∆ẍwmw/mT .

(3)

结合式 (1)∼ (3)和传统飞行器的运动学方程,将
与∆xw有关的项合并,视为由后掠角变化引起的广
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义附加干扰,可以得到如下所示的飞行器纵向非线性
运动模型:

ḣ = V sin(θ − α),

mTV (α̇− q) = −L+mT g cos(θ − α) + ωZ ,

θ̇ = q,

Iy q̇ =M + ωM ,

δ̇e = Kδe(−δe + uδe).

(4)

其中:h为飞行器高度,L为升力,M为俯仰气动力矩,
Kδe为惯性环节的给定常数,uδe为升降舵偏角指令.

ωZ = mwxwq̇ cosα−mwxwq
2 sinα+

2mwẋwq cosα+mwẍw sinα,

ωM = mwxwV α̇−mwxwV q − 2
m2

w

mT
xwẋwq−

m2
w

mT
x2wq̇ −mwxwg cos θ.

后掠角可以由15 deg连续变化至60 deg,且干扰项为
小量.首先将干扰项略去,每隔5 deg选择一个特征点
对式(4)进行配平,在平衡点附近CL和Cm近似为CL = CLα

∆α+ CLδe
∆δe,

Cm = Cmα
∆α+

cA
2V

Cmq
∆q + Cmδe

∆δe.
(5)

通过Fluent软件可以计算每个特征点处的气动
力导数,然后对获得的数据进行插值拟合,可以得到
各个气动力导数与后掠角变形率之间的关系,即

CLα=0
= 0.054 37η3−0.208η2+0.147 6η−0.103 6,

CLα
= −0.894η + 5.538,

CLδe
= −0.000 53η + 0.006 5,

Cmα=0
= 0.583 5η3−2.223η2+1.639η−0.000 35,

Cmα
= 0.047 43η − 0.300 3,

Cmδe
= −0.006 6η − 0.022 2.

在此基础上求解平衡状态,得到系统的小扰动线
性化方程的数值表达式.将平衡点处的有关状态量代
入ωZ和ωM ,并将其视为有界外部干扰,可以得到变
体飞行器的切换系统模型如下所示:ẋ(t) = Aix(t) +Biu(t) +Diω(t),

y(t) = Cix(t) +Giω(t).
(6)

其中:x(t) = [∆h ∆α ∆θ ∆q ∆δe]
T为系统状

态向量;u(t) = ∆uδe为输入信号; y(t)为输出信号;
Ai, Bi, Ci, Di和Gi为已知的适维系统矩阵; i ∈ Ω(Ω

= {1, 2, · · · , 10})为子系统编号;广义外部干扰定义
为w(t) = [∆xw ∆ẋw ∆ẍw ∆xw∆ẋw∆x

2
w]

T,且满足w T

0
ωT(τ)ω(τ)dτ < d2, d > 0, (7)

d为给定正常值,用于表示干扰的上界.

设计如下所示的状态反馈控制器:

u(k) = Kix(k), (8)

其中Ki为待设计的控制器参数矩阵.
在实际工程中,控制器通常存在着不确定性.本

文考虑控制器具有加性增益摄动的情形,具有乘性增
益摄动,与本文方法类似,在此不再赘述.得到具有不
确定性的控制器如下:

Ki = K̄i +∆Ki, ∆Ki =MiFiNi. (9)

其中:Mi,Ni为已知适维矩阵,Fi为未知矩阵且满足

FT
i Fi ⩽ I. (10)

综上所述,得到闭环切换系统ẋ(t) = Ãix(t) + D̃iω(t),

y(t) = C̃ix(t) + G̃iω(t).
(11)

其中: Ãi = Ai +BiKi, C̃i = Ci, D̃i = Di, G̃i = Gi.
变体飞行器的非脆弱有限时间鲁棒控制问题可

以归结为设计切换控制器,使得:
1)闭环切换系统 (11)在切换信号σ(t)作用下有

限时间有界;
2)在零初始条件下,对于任意有界非零干扰,系

统输出满足w t

0
yT(τ)y(τ)dτ < γ2s

w t

0
ωT(τ)ω(τ)dτ , ∀t ∈ [0, T ],

(12)

其中γs > 0为给定的H∞性能指标.

2 控制器设计

为了方便定理的推导和证明,引入如下的定义和
引理.
定义1 [9] 对于切换系统 (11)和切换律σ(t),定

义Nσi(t1, t2)为第 i个子系统在区间(t1, t2)内的激活

次数;定义Ti(t1, t2)为第 i个子系统在区间 (t1, t2)的

激活时间.如果存在非负数N0i和τai,使得

Nσi(t1, t2) ⩽ N0i +
Ti(t1, t2)

τai
, (13)

则称σ(t)具有模态依赖平均驻留时间τai.
定义 2 [13] 对于切换系统 (11),给定非负常数

c1, c2和T ,且满足c2 > c1,系统外部干扰满足式 (7).
如果存在正定矩阵R,使得系统在切换律σ(t)作用

下,满足

xT(0)Rx(0) ⩽ c1 ⇒ xT(t)Rx(t) < c2, ∀t ∈ [0, T ],

(14)

则称切换系统(11)关于(c1, c2, T,R, d, σ)有限时间有

界.
引理1 [23] 对于已知的适维对称矩阵Y 和矩阵
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M ,N ,如果存在ε > 0,使得

Y + ε−1MTM + εNTN < 0, (15)

则对于任意矩阵满足FTF ⩽ I ,可以得到

Y +MTFN +NTFTM < 0. (16)

定理 1 考虑切换系统 (11),如果存在常数αi

> 0, µi > 1, λ1 > 0, λ2 > 0,正定对称矩阵 P̃i,使得
对于∀i, j ∈ Ω, i ̸= j,满足如下线性矩阵不等式:

ϕi P̃iD̃i P̃iBiMi NT
i

∗ −I 0 0

∗ ∗ −εi 0

∗ ∗ ∗ −ε−1
i

 < 0, (17)

P̃i < µjP̃j , (18)

c2λ2 > (λ1c1 + d2)eαiT , (19)

则系统在模态依赖平均驻留时间满足

τai ⩾ τ∗ai =
T lnµi

ln c2 + lnλ2 − ln(λ1c1 + d2)− αiT

(20)

的任意切换信号下关于 (c1, c2, T,R, d, σ)有限时间

有界.其中ϕi = (Ai +BiK̄i)
TP̃i + P̃i(Ai +BiK̄i) −

αiP̃i, P̃i = R1/2PiR
1/2, λ1 = max

i∈Ω
(λmaxPi),λ2 =

min
i∈Ω

(λminPi), [∗] < 0表示矩阵负定.

证明 定义系统的Lyapunov函数为

V (t) = xT(t)P̃ix(t), (21)

有

V̇ (t)− αiV (t)− ωT(t)ω(t) =

V̇ (t)−

[
x(t)

ω(t)

]T [
αiP̃i 0

0 I

][
x(t)

ω(t)

]
=

[
x(t)

ω(t)

]T [
ÃT

i P̃i + P̃iÃi − αiP̃i P̃iD̃i

∗ −I

][
x(t)

ω(t)

]
.

定义 Φ̃i =

[
ÃT

i P̃i + P̃iÃi − αiP̃i P̃iD̃i

∗ −I

]
,由于控制器

存在不确定性, Φ̃i可以写成如下形式:

Φ̃i = Φi +HiFiYi + Y T
i F

T
i H

T
i . (22)

其中

Φi =

[
(Ai +Πi)

TP̃i + P̃i(Ai +Πi)− αiP̃i P̃iD̃i

∗ −I

]
,

Πi=BiK̄i, Hi=

[
P̃iBiMi

0

]
, Yi=[Ni 0], FT

i Fi<I.

结合引理3,可以得到

Φ̃i = Φi + ε−1
i HiH

T
i + εiY

T
i Yi. (23)

由 Schur补可知,式 (17)等价于 Φ̃i < 0,即 V̇ (t) −
αiV (t)− ωT(t)ω(t) < 0,因此有

d
dt(e

−αitV (t)) < e−αitωT(t)ω(t). (24)

对于 t > tk, t ∈ (tk, tk+1),将式 (24)从 tk到 t积

分,可以得到

e−αitV (t) <

e−αitkV (tk) +
w t

tk
e−αiτωT(τ)ω(τ)dτ <

e−αitkV (tk) + e−αitk
w t

tk
ωT(τ)ω(τ)dτ .

即

V (t) < eαi(t−tk)V (tk) + eαi(t−tk)
w t

tk
ωT(τ)ω(τ)dτ.

(25)

结合式(18),将式(25)在[0, t]内反复迭代,可以得到

V (t) <

µieαi(t−tk)V (t−k ) + eαi(t−tk)
w t

tk
ωT(τ)ω(τ)dτ <

eαi(t−tk)eαi−1(tk−tk−1)µiµi−1V (t−k−1)+

eαi(t−tk)
w t

tk
ωT(τ)ω(τ)dτ < · · · <

µ
Nσi(t0,t)
i · · ·µNσ1(t0,t)

1 e
n∑

i=1
αiTi(t0,t)

(
V (0)+w t

0
ωT(τ)ω(τ)dτ

)
=

exp
{ n∑

i=1

αiTi(t0, t)+

n∑
i=1

Nσi(t0, t) lnµi

}
(V (0) + d2) =

exp
{ n∑

i=1

(
αi +

lnµi

τai

)
Ti(t0, t)

}
(V (0) + d2).

其中Ti(t0, t)表示时间段 (t0, t)内第 i个子区间激活

的时间长度.
由式(21)可以得到

V (0) = xT(0)P̃ix(0) =

xT(0)R1/2PiR
1/2x(0) ⩽ λ1x

T(0)Rx(0), (26)

V (t) = xT(t)P̃ix(t) =

xT(t)R1/2PiR
1/2x(t) ⩾ λ2x

T(t)Rx(t). (27)

综上所述,可以得到

λ2x
T(t)Rx(t) ⩽

exp
{ n∑

i=1

(
αi +

lnµi

τai

)
Ti(t0, t)

}
×

(λ1x
T(0)Rx(0) + d2). (28)

将式 (20)代入 (28),可以得到 xT(t)Rx(t) ⩽ c2,由
式 (19)可以得到 τ∗ai > 0,因此,系统在模态依赖平
均驻留时间满足式 (20)的任意切换信号下关于 (c1,
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c2, T,R, d, σ)有限时间有界. 2
注1 平均驻留时间方法通过公共的参数限制

飞行器在每个子系统内的时间来保证系统的有限时

间稳定性,而模态依赖平均驻留时间方法引入了与各
个子系统性质相关的参数αi和µi,因而可以降低系
统保守性,且平均驻留时间方法可以看作模态依赖平
均驻留时间方法的一个特例,即令αi = α,µi = µ,因
此有τ∗ai ⩽ τ∗a .
注2 定理1给出了系统有限时间有界的充分条

件,后续将给出系统在具有给定H∞性能指标的充分

条件以及控制器的求解方法.
定理2 考虑切换系统 (11),对于给定常数αi >

0,µi > 1,如果存在常数λ2 > 0, γ > 0,适维正定矩阵
P̃i满足如下线性矩阵不等式:

ψi P̃iDi CT
i P̃iBiMi NT

i

∗ −γ2I GT
i 0 0

∗ ∗ −I 0 0

∗ ∗ ∗ −εi 0

∗ ∗ ∗ ∗ −ε−1
i

 < 0, (29)

P̃i < µjP̃j , (30)

c2λ2 > d2eαiT , (31)

则系统关于 (0, c2, T,R, d, σ)有限时间有界,具有式
(12)所示的H∞性能,且有

γs =

√
c2λ2
d2

γ. (32)

其中:ψi = (Ai +BiK̄i)
TP̃i + P̃i(Ai +BiK̄i)−αiP̃i,

P̃i = R1/2PiR
1/2, λ2 = min

i∈Ω
(λminPi),且系统切换信

号满足模态依赖平均驻留时间如下所示:

τ∗ai =
T lnµi

ln c2 + lnλ2 − 2 ln d− αiT
. (33)

证明 定义如式 (21)所示的Lyapunov函数,在零
初始条件下,有

V̇ (t)− αiV (t) + yT(t)y(t)− γ2ωT(t)ω(t) =[
x(t)

ω(t)

]T [
ÃT

i P̃i + P̃iÃi − αiP̃i P̃iD̃i

∗ −γ2I

][
x(t)

ω(t)

]
+[

x(t)

ω(t)

]T [
C̃i

G̃i

]T [
C̃i

G̃i

][
x(t)

ω(t)

]
=[

x(t)

ω(t)

]T

Ψ̃i

[
x(t)

ω(t)

]
.

其中

Ψ̃i = Ψi +HiFiYi + Y T
i F

T
i H

T
i ,

Ψi =(Ai +Πi)
TP̃i + P̃i(Ai +Πi)− αiP̃i P̃iD̃i C̃T

i

∗ −γ2I G̃T
i

∗ ∗ −I

 ,

Πi = BiK̄i.

由Schur补可知,式 (29)等价于 Ψ̃i < 0, 因此有
V̇ (t)− αiV (t) ⩽ γ2ωT(t)ω(t)− yT(t)y(t),即

d
dt(e

−αitV (t)) < e−αit(γ2ωT(t)ω(t)− yT(t)y(t)).

(34)

对于∀t > tk, t ∈ (tk, tk+1),将式 (34)从tk到t积

分,得

e−αitV (t)− e−αitkV (t) <w t

tk
e−αiτ (γ2ωT(τ)ω(τ)− yT(τ)y(τ))dτ.

结合式(30),可以得到
V (t) <

µieai(t−tk)V (t−k )+

eαit
w t

tk
e−αiτ (γ2ωT(τ)ω(τ)− yT(τ)y(τ))dτ =

µieai(t−tk)V (t−k ) + eαi(t−tk)
w t

tk
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ−w t

tk
yT(τ)y(τ)dτ <

n∏
i=1

µ
Nσi(0,t)
i exp

{ n∑
i=1

αiTi(0, t)
}
V (0)+

n∏
i=1

µ
Nσi(0,t)
i exp

{ n∑
i=1

αiTi(0, t)
} w t

0
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ−

w t

0
yT(τ)y(τ)dτ.

在零初始条件下,考虑到V (t) ⩾ 0,则有
n∏

i=1

µ
Nσi(0,t)
i exp

{ n∑
i=1

αiTi(0, t)
} w t

0
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ−

w t

0
yT(τ)y(τ)dτ ⩾ 0.

结合式(33),可得w t

0
yT(τ)y(τ)dτ ⩽

n∏
i=1

µ
Nσi(0,t)
i exp

{ n∑
i=1

αiTi(0, t)
}
×

w t

0
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ <

n∏
i=1

µ
Ti(0,t)/τai

i exp
{ n∑

i=1

αiTi(0, t)
}
×

w t

0
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ =

exp
{ n∑

i=1

(
αi + ln µi

τai

)
Ti(0, t)

}
×

w t

0
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ =

exp
{ n∑

i=1

( ln c2 + lnλ2 − 2 ln d
T

)
Ti(0, t)

}
×

w t

0
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ =

c2λ2
d2

w t

0
γ2ωT(τ)ω(τ)dτ =

γ2s

w t

0
ωT(τ)ω(τ)dτ. 2
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定理3 考虑切换系统 (11),如果对于给定常数
αi > 0,µi > 1,存在常数λ

′

1 > 0, γ > 0,适维正定矩
阵Q̃i和矩阵Xi,使得

Q̃i < µjQ̃j , (35)
Γi D̃i Q̃iC

T
i BiMi Q̃iN

T
i

∗ −γ2I GT
i 0 0

∗ ∗ −I 0 0

∗ ∗ ∗ −εi 0

∗ ∗ ∗ ∗ −ε−1
i

 < 0, (36)

c2 > λ
′

1d
2eαiT , (37)

则存在控制器,使系统在模态依赖平均驻留时间满足

τ∗ai = T lnµi/ln c2 − lnλ′

1 − 2 ln d− αiT (38)

切换信号下关于 (0, c2, T,R, d, σ)的有限时间有界,
具有式 (12)所示的H∞性能,且满足γs=

√
c2γ/λ

′
1d

2.
控制器参数矩阵可以通过下式求得:

K̄i = XiQ
−1
i . (39)

其中

Γi = Q̃iA
T
i +AiQ̃i +XT

i B
T
i +BiXi − αiQ̃i,

λ
′

1 = max
i∈Ω

(λmaxQi), λ
′

2 = min
i∈Ω

(λminQi),

Q̃i = R1/2QiR
1/2.

证明 定义矩阵 Q̃i = P̃−1
i ,对式 (30)通过对称

矩阵diag{Q̃i, I, I, I, I}进行全等变换,令Xi = BiK̄i,
即可得到式(36).同时,由矩阵Q̃i的定义可知

max
i∈Ω

(λmaxQi) = 1/min
i∈Ω

(λminPi), (40)

即λ
′

1 = 1/λ2;

min
i∈Ω

(λminQi) = 1/max
i∈Ω

(λmaxPi), (41)

即λ
′

2 = 1/λ1.
综上所述,可以得到模态平均驻留时间如式 (38)

所示,且控制器参数可通过式(39)获得. 2
注3 在求解控制器参数的过程中,为保证系统

具有较优的H∞性能,可以将定理3转化为一个优化
问题,即

min γ; s.t.式(35), (36), (37). (42)

注4 本文将升降舵偏δe增广至系统状态向量

中,通过保证系统的有限时间有界,限制系统的实际
舵偏角,从而在控制器设计过程直接防止变形过程中
控制指令过大的问题,避免了舵面饱和的现象,同时
兼顾了执行机构的物理性能和系统响应的要求.

3 仿真验证

考虑如前所示的变体飞行器纵向运动切换系统

模型,考虑飞行器在稳态飞行情况下的快速变形性
能,验证所提出方法的有效性.假设变体飞行器初始
状态后掠角为15 deg,处于定高平飞状态飞行高度h

= 9000m,马赫数Ma = 0.5.假设后掠角在20 s内由
15 deg变为60 deg,选取后掠角 ξ为15 deg, 20 deg,· · ·,
60 deg时为基本工作点,在各个工作点处利用小扰动
线性化方法对飞行器进行线性化和配平,得到工作点
处的系统矩阵,进而进行控制器的设计.由于篇幅限
制,本文列出部分工作点处的系统矩阵如下所示:

A15 =


0 −152.4 152.4 0 0

0 −1.753 2 0 1 0.012 38

0 0 0 1 0

0 −1.271 6 0 −0.320 4 1.508 8

0 0 0 0 −20.2

 ,

A60 =


0 −152.4 152.4 0 0

0 −1.791 7 0 1 0.016 45

0 0 0 1 0

0 −3.158 2 0 −0.154 0 3.977 3

0 0 0 0 −20.2

 ,
B15 = B60 = [0 0 0 0 20.2]T, Ci = I5×5.

假设变体飞行器机翼后掠角的变化函数为

ξ(t) =
ξ1 − ξ2

2
cos πt

T
+
ξ1 + ξ2

2
, t ∈ [0, T ]. (43)

其中: ξ1 = 15, ξ2 = 60.
假设ξ1 = 15时机翼的质心位移变化量xw = 0,

则后掠角变化时机翼在质心位移变化量 t ∈ [0, T ]区

间内具有如下所示的函数关系:

xw = −0.25b̄ sin(ξ(t)) + 0.25b̄ sin π

12
=

− 0.25b̄ sin
(
−π

8
cos πt

20
+

5π

24

)
+ 0.25b̄ sin π

12
.

(44)

其中: b̄为飞行器机翼前缘总长度,近似为常值 b̄ = 6,
将式 (44)对时间 t求导,可以得到 t ∈ [0, T ]内 ẋw和

ẍw与ξ(t)的表达式

ẋw =
dxw
dt

= −π2b̄

960
cos

(
−π

8
cos πt

20
+

5π

24

)
sin πt

20
,

ẍw =
dẋw
dt

=

π4b̄

15360
sin

(π
8

cos πt
20

+
5π

24

)(
sin πt

20

)2

−

π3b̄

192 00
cos

(π
8

cos πt
20

+
5π

24

)
cos πt

20
.

基于以上分析,可以得到变体飞行器的纵向小扰
动切换系统模型.
给定参数 c2 = 10,T = 20, d = 0.1,λ′

1 =

4.312 5, R = I5×5.可以得到在模态依赖平均驻留时
间方法和平均驻留时间方法下系统在各个子系统内

驻留时间,如表2所示.
由表 2可知:由于各个子系统具有不同的性能,

采用平均驻留时间无法得到系统稳定的结论;而且
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表 2 不同切换逻辑参数与结果

MDADT ADT

参数

α1 = 0.16,α2 = 0.19,
α3 = 0.20, · · · , α10 = 0.22, α = 0.22

µ1 = 1.08,µ2 = 1.10 µ = 1.21

µ3 = 1.11, · · · , µ10 = 1.21

驻留时间
τ∗
a1 = 0.6852, τ∗

a2 = 1.157 9,
τ∗
a = 3.643 9

τ∗
a3 = 1.443 2, τ∗

a10 = 3.643 9

平均驻留时间可以看作模态依赖平均驻留时间的一

个特例,有τ∗a ⩾ τ∗ai.因此,采用模态依赖平均驻留时
间方法可以有效降低设计的保守性.
由式 (42)可知,H∞性能指标γs = 0.765 5.状态

反馈控制器的增益矩阵可通过式 (39)求得,限于篇
幅,本文给出部分控制器增益矩阵如下所示:

K̄15 = [−12.89 78.13 −139.69 −15.85 −27.36],

K̄20 = [−12.73 77.63 −138.21 −15.26 −27.09],

K̄25 = [−12.81 77.92 −138.86 −15.71 −27.41],

K̄60 = [−13.85 81.31 −141.12 −18.36 −30.32].

基于“线性设计+非线性仿真”的思路,根据小
扰动情况下的切换控制器,进一步对飞行器的纵向运
动进行非线性仿真.考虑控制器参数存在不确定性
的情况,分别采用本文提出的方法与无非脆弱情况的
鲁棒控制方法进行对比.假设系统存在的控制器参
数摄动矩阵[20]为

M15 = · · · =M60 = [1], F15 = · · · = F60 = sin t,

N15 = · · · = N60 = [−0.5 0.8 −0.9 −0.6 −0.7].

仿真结果如图1∼图5所示,可以看出:在飞行器
快速变形过程中,各个状态量均是有限时间稳定的,
系统在满足模态依赖平均驻留时间的切换律下能够

保持稳定性.图1为高度响应曲线,可以看出:系统在
快速变形过程中仍然能够基本保持定高飞行;由于
控制器存在着不确定性,采用本文提出的非脆弱鲁棒
控制器可以有效减小控制器不确定性引起的抖振及

稳态误差,变形引起的高度变化较小.图2和图3分别
为攻角和俯仰角响应曲线,可以看出俯仰角响应与攻
角响应基本同步,因此速度倾角在变形过程中始终接
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图 5 舵偏角高度响应曲线

近于0.图4为俯仰角速率响应曲线,可以看出采用本
文方法俯仰角速率的变化范围较小,具有较好的动态
性能和鲁棒性.图5为舵偏角响应曲线,可以得知升
降舵偏角变化范围合理,是物理可实现的,没有发生
舵面饱和现象.

4 结 论

为满足变体飞行器快速变形的需要,克服控制器
不确定性和外部扰动的影响,本文研究了变体飞行器
的非脆弱有限时间鲁棒控制问题.首先针对一类后
掠角可变的变体飞行器,建立了其小扰动线性切换系
统模型.基于模态依赖平均驻留方法和多Lyapunov
函数方法保证了系统的有限时间稳定性,与传统方
法相比,通过引入与子区间性能有关的变量,降低了
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保守性.由于系统中普遍存在着控制器不确定性,会
引起系统性能降低甚至失稳,设计了非脆弱鲁棒控制
器,并且给出了控制器的存在条件和求解方法.最后
通过仿真表明,采用本文设计的控制器,能够保证飞
行器在快速变形过程中的稳定性和鲁棒性,可以抑制
控制器不确定性的影响.
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