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高超声速飞行器调度双模预测控制方法

马 宇, 蔡远利†

(西安交通大学电子与信息工程学院，西安 710049)

摘 要: 针对一类具有大包线飞行和快时变特性的高超声速飞行器,采用多个线性时变 (LTV)多胞模型近似地描
述高超声速飞行器的纵向非线性模型.对于各LTV多胞模型,离线设计局部双模预测控制器来显式地处理控制输
入和状态的约束问题,并获得相应的稳定域.然后,构造各局部控制器间稳定的切换策略.仿真结果表明,所提方
法在控制输入和状态满足给定的约束范围情况下,不仅能更快地跟踪较大范围的速度和高度的指令信号,而且大
幅减少了在线计算时间.
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Scheduled dual mode predictive control for hypersonic vehicles
MA Yu, CAI Yuan-li†

(School of Electronic and Information Engineering，Xi’an Jiaotong University，Xi’an 710049，China)

Abstract: For a hypersonic vehicle with wide flight envelopes and fast time-varying processes, a set of linear time varying
(LTV) polytopic models is employed to describe the nonlinear longitudinal model of a hypersonic vehicle. For each LTV
polytopic model, a local dual mode predictive controller is offline designed to obtain the stable region and explicitly handle
the state and control constraints. Then the stability of the scheduled controller is guaranteed by designing the switching
strategy in the set of local dual mode predictive controllers. Simulation results show that the proposed control strategy
not only obtains faster tracking of velocity and altitude commands in a relatively large range without the violation of the
state and control constraints, but also reduces the online computation.
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0 引 䀰

以超燃冲压发动机为动力的高超声速飞行器

在临近空间具有长时间高超声速巡航飞行的能力,
是实现洲际航行以及全球军事部署快捷有效的飞行

器[1].高超声速飞行器自身具有强非线性动态,空气
动力系统和发动机之间存在强耦合特性,以及大包线
飞行所受的外界复杂环境影响,这些因素给控制系统
的设计带来巨大挑战[2].近年来,人们将非线性模型
线性化的控制方法和非线性模型直接控制方法应用

到高超声速飞行器控制系统,通过传统的小扰动线性
化和输入输出反馈线性化方法,将高超声速飞行器的
非线性纵向动力学模型转化为线性模型,然后结合已
有的控制方法设计控制器,包括鲁棒控制[3-5]、自适

应控制[6]、自适应滑模控制[7]等.此外,动态逆作为

非线性模型线性化的另一种控制方法,存在逆误差,
因此文献 [8]结合滑模控制方法补偿逆误差,提高控
制性能.然而,动态逆控制方法对模型的精确性和相
对阶有严格要求.因此,文献 [9]以原非线性系统的严
反馈形式为基础,结合反步控制和反馈线性化方法设
计控制器.为提高对不确定参数的鲁棒性,可将反步
控制方法与鲁棒自适应控制方法[10]和模糊自适应系

统[11]结合设计控制器.此外,为了避免反步控制方法
中虚拟控制量的求导引起的计算膨胀,文献 [12]基于
动态面的设计和Nussbaum增益技术,提出了模糊自
适应非线性飞行控制器.然而,上述控制方法均未考
虑高超系统的约束问题.由于高超发动机本身的物
理特性,节流阀设定值和升降舵偏转角的变化范围受
到限制,且发动机的性能受攻角影响,因此有必要在
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控制器设计时直接考虑攻角等约束.
鉴于预测控制能够显式地处理系统约束问题,文

献 [13]针对LTV多胞系统,在每一时刻求解含有线性
矩阵不等式 (LMI)约束的凸优化问题,以便获得当前
状态的反馈控制增益和最大椭圆不变集,计算量巨
大.文献 [14-15]在给定线性反馈控制量的基础上,引
入扰动项,与原状态变量共同构成自治状态空间模型
的新状态变量,通过离线计算椭圆不变集,在线求解
含有一个LMI的单因素凸优化问题,极大地减少了
在线计算负担.此外,考虑到大包线飞行的高超声速
飞行器,其高度和速度的变化范围大,基于单一近似
描述的LTV多胞系统的控制器不能在所有的工作区
域获得令人满意的控制效果.因此,借鉴调度控制[16]

的思想,文献 [17-19]的调度预测控制方法将原非线
性系统近似为多个LTV多胞系统.然而,该方法在线
计算量大,不适用于快时变系统.文献 [20]考虑高超
声速飞行器攻角 [−4◦, 8◦]、节流阀设定值 [0, 3]和升

降舵偏转角 [−20◦, 20◦]的约束限制,提出一种调度离
线预测控制方法.虽然该方法减少了在线计算量,但
牺牲了一定的控制性能.此外,与LTV多胞不确定模
型相比,该方法将原非线性系统近似为多个小扰动线
性化模型,具有保守性.

受调度控制思想[16]启发,本文基于LTV多胞系
统的双模预测控制,提出一种调度双模预测控制方
法.首先,在平衡点附近,将高超声速飞行器纵向动力
学模型局部近似描述为LTV多胞模型,并设计局部
双模预测控制方法;然后,针对高超声速飞行器的大
包线飞行,设计合理的调度策略来确保多个LTV多
胞模型的局部双模预测控制器间的切换稳定性;最
后,通过关于速度和高度的指令信号的跟踪仿真对本
文算法进行验证.

1 问题描述

1.1 运动学模型

本文以NASA兰利研究中心 (LaRC)研发并对外
公布的高超声速飞行器纵向动力学模型作为研究对

象,其纵向动力学模型[7]为

V̇ =
(T cosα−D)

m
− µ sin γ

r2
,

γ̇ =
L+ T sinα

mV
− (µ− V 2r) cos γ

V r2
,

ḣ = V sin γ,

α̇ = q − γ̇,

q̇ =Myy/Iyy.

(1)

其中:速度V、航迹角γ、高度h、攻角α和俯仰角速率

q为刚体状态; Iyy、m和µ分别为飞行器转动惯量、质

量和引力常数; r = h + R为飞行器离地心的距离,R
为地球半径;升力L、阻力D、推力T和气动力力矩

Myy的定义为

L = 0.5ρV 2SCL(α),

D = 0.5ρV 2SCD(α),

T = 0.5ρV 2SCT (β),

Myy = 0.5ρV 2Sc̄[CM (α) + CM (δe, α) + CM (q)].

(2)

其中:控制变量为节流阀设定值β和升降舵偏转角

δe;CL(α)、CD(α)、CT (β)分别为升力、阻力以及推力

系数;CM (α)、CM (δe, α)和CM (q)为与攻角、升降舵

偏转角、俯仰角速率相关的力矩系数,且CM (δe, α)
∆
=

CM,1(α) +CM,2(δe);参数ρ、S、̄c分别为空气密度、飞

行器参考面积和平均空气动力弦.

1.2 非线性系统的LTV多胞模型近似

为了简化控制器的设计过程,设状态向量x =

[V, γ, h, α, q]T ∈ χ ⊆ Rn,n = 5;控制输入向量
u = [β, δe]

T ∈ U ⊆ Rm,m = 2.因此,高超动力学
模型 (1)被描述为多输入多输出 (MIMO)的非线性系
统

ẋ = f(x) + g(x)u. (3)

其中

f(x) =

−D
m
− µ sin γ

r2

L

mV
− (µ− V 2r) cos γ

V r2

V sin γ

q − L

mV
+

(µ− V 2r) cos γ
V r2

ρV 2Sc̄[CM (α) + CM (q) + CM,1(α)]/2Iyy


, (4)

g(x)u =



T cosα/m 0

T sinα/mV 0

0 0

−T sinα/mV 0

0 ρV 2Sc̄CM,2(δe)/2Iyy


.

(5)

若系统 (3)的工作点(xeq, ueq)满足0 = f(xeq) +

g(xeq)ueq,则称(xeq, ueq)为系统的平衡点[17].定义平
移状态为 x̃ = x − xeq,平移控制输入为 ũ = u − ueq,
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满足约束 |x̃i| ⩽ ∆xi, i = 1, 2, · · · , n, |ũj | ⩽ ∆uj , r =

1, 2, · · · ,m.非线性系统 (3)在平衡点附近的邻域内
可以表示为

˙̃x = f̃(x̃) + g̃(x̃)ũ. (6)

其中: f̃(x̃) = f(x̃ + xeq) + g(x̃ + xeq)ueq, g̃(x̃) =

g(x̃+ xeq).
鉴于大包线飞行的高超声速飞行器的速度和高

度在大范围地变化,设速度和高度相对于平衡点偏差
的绝对值分别为δV 和δh,即 x̃1 ∈ [−δV, δV ]和 x̃3 ∈
[−δh, δh].因此,根据状态变量 x̃的4个离散点δx̃1 =

[δV, 0, δh, 0, 0]T, δx̃2 = [−δV, 0, δh, 0, 0]T, δx̃3 =−δx̃2
及δx̃4 = −δx̃1,非线性系统 (3)可局部近似为凸多面
体Ω具有4个顶点的LTV多胞模型[21]:x̃(k + 1) = A(k)x̃(k) +B(k)ũ(k);

Ω = Co{[A1|B1], · · · , [Aj |Bj ]}, j = 1, 2, · · · , 4.

(7)

其中:Bj = g̃(δx̃j);Aj = [aj1, aj2, aj3, aj4, aj5]
T, ajr

= ∇f̃r(δx̃j)+(f̃r(δx̃j)− δx̃T
j ∇f̃r(δx̃j))δx̃j/∥δx̃j∥

2
, r

= 1, 2, · · · , 5, f̃r为 f̃(x̃)的第 r项,∇f̃r(δx̃j)为 f̃r在

δx̃j的梯度向量值.此外,在任意时刻, [A(k)|B(k)]可

由多面体顶点 [Aj |Bj ]的线性组合表示为
[A(k)|B(k)] =

L∑
j=1

λj(k)[Aj |Bj ],

L∑
j=1

λj(k) = 1, 0 ⩽ λj ⩽ 1, L = 4.

(8)

在平衡点附近,本文采用LTV多胞模型近似地
描述局部非线性系统,从而将高超声速飞行器的非线
性系统控制问题转化为LTV多胞模型的控制问题.

2 控制器设计与分析

2.1 局部双模预测控制

针对LTV多胞模型 (7),状态和控制约束可以描
述为一般形式,即

Hx̃(k) ⩽ b,

H =

 Cx̃

CũK

 ,
b = [∆x1, · · · ,∆xi,−∆x1, · · · ,−∆xi,

∆u1, · · · ,∆uj ,−∆u1, · · · ,−∆uj ]T.

(9)

在k时刻,取预测性能指标为

J∞(k) =

∞∑
i=0

[∥x̃(k + i/k)∥2Θ + ∥ũ(k + i/k)∥2R],

(10)

其中Θ ⩾ 0和R > 0为对称的权系数矩阵.
本文设计如下形式的双模预测控制律:

ũ(k + i/k) =
Kx̃(k + i/k) + c(k + i/k),

i = 0, 1, · · · , N − 1;

Kx̃(k + i/k), i = N,N + 1, · · · .

(11)

其中:固定的线性反馈增益K可以在不考虑系统约

束的情况下,采用标称的LQ最优控制器获得,保证系
统鲁棒稳定性.扰动项c(k+ i/k)的引入,是为了满足
预测时域内的系统约束.结合系统 (7),可得相应的闭
环系统,即

x̃(k + 1) = Φ(k)x̃(k) +B(k)c(k),

Φ(k) ∈ Co{Φj , j = 1, 2, · · · , L}, Φj = Aj +BjK.

(12)

闭环系统 (12)的动态可采用自治的状态空间模
型描述,即

z(k + 1) = Ψ(k)z(k),

Ψ(k) ∈ Co{Ψj , j = 1, 2, · · · , L},

Ψj =

[
Φj BjE

0mN,n M

]
,

M =

0m(N−1),m Im(N−1),

0m,m 0m,m(N−1),

 . (13)

其中:扩维状态为 z = [x̃T, fT]T ∈ Rn+mN , f =

[c(k/k)T, · · · , c(k +N/k)T]T,且 x̃ = Tz;E为单位
矩阵 ImN的前m行,即E = ImN (1 : m, :).式 (9)的
系统约束改写为

H̄z ⩽ b,

H̄ =

 Cx̃ Cx̃0n,mN

CũK CũE

 , (14)

其中Cx̃和Cũ分别为确定的矩阵,与系统约束的选取
有关.
引理 1 [15] 对于系统 (7),若存在关于 x̃的椭

圆不变集Ex̃,则至少存在一个椭圆不变集Ez =

{z|zTQ−1
z z ⩽ 1},为了保证椭圆不变集Ez的可行性

和不变性,Qz满足如下两个约束条件:

ΨT
j Q

−1
z Ψj −Q−1

z ⩽ 0⇔

[
Qz QzΨ

T
j

ΨjQz Qz

]
⩾ 0,

j = 1, 2, · · · , L; (15)

b2i − H̄T
i QzH̄i ⩾ 0. (16)

其中bi和H̄i分别表示b和H̄的第i行.
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算法1
Step 1:离线计算.在不考虑系统约束的情况下,

给定线性反馈增益K和扰动项的维数N .通过求解
椭圆不变集Ez在 x̃的最大投影Ex̃z = {x̃|x̃TQ−1

x̃z x̃ ⩽
1}获得Qz ,即求解如下关于不等式约束的凸优化问
题:

min
Qz

log detQ−1
x̃z ;

s.t.式(15)和(16),

Qx̃z = TQzT
T. (17)

Step 2:在线计算.在k时刻,在线优化过程中的
性能指标(10)可由Jf = ||f ||2替代,求解凸优化问题

min
f

fTf,

s.t. zTQ−1
z z ⩽ 1. (18)

若存在可行解f ,将其第1个元素c(k/k)代入式 (11),
则可获得控制输入.在k + 1时刻,重复优化f .
注 1 凸优化问题 (18)可采用文献 [14]的

Newton-Raphson方法或文献 [22]的搜索方法快速求
解.
引理2 [15] 在平衡点附近的稳定域Ex̃z内,算法

1能够保证LTV多胞系统的闭环稳定性,且满足状态
和控制量的约束条件(9).
综上,控制量u = ũ + ueq能够使任意初始状态

x̃(0) ∈ Ex̃z渐近地趋于平衡点.

2.2 调度双模预测控制

由于巡航段的高超声速飞行器高度和速度变化

范围大,基于单一LTV多胞模型的双模预测控制器
仅在平衡点附近的稳定域内才能获得满意的控制效

果,不适用于大包线飞行的高超声速飞行器.因此,本
文通过将非线性系统 (3)近似为多个LTV多胞模型
的策略来获得较大的稳定域.
首先,在期望平衡点 (x(0), u(0))和初始状态x(0)

之间选择M +1个平衡点(x(l), u(l)), l = 0, 1, · · · ,M ,
并获得相应的M + 1个LTV多胞模型来近似描述
原非线性系统.然后,通过算法 1获得M + 1个局

部双模预测控制器#l及其椭圆不变集El
z在 x̃的最

大投影El
x̃z = {x|(x− x(l))T(Ql

x̃z)
−1(x − x(l)) ⩽

1}(ψ(l) ≜ El
x̃z作为局部LTV多胞模型的最大稳定

域).由于平衡点的选择决定着局部双模预测控制
器#l的稳定域是否相互重叠,以及控制器之间的切
换稳定性,本文借鉴文献 [17]的平衡点选择方法,首
先在期望的平衡点 (x(0), u(0))设稳定域为ψ(0)的局

部双模预测控制器为#0(l = 0),之后选择平衡点
(x(l+1), u(l+1)),满足x(l+1) ∈ ψ(l)的条件,并设计稳
定域为ψ(l+1)的局部双模预测控制器#(l + 1).以
此类推,直到平衡点(x(M), u(M)),其控制器#M的稳
定域ψ(M)覆盖初始状态x(0).在线计算控制量时,若
x ∈ ψ(l), l = 1, 2, · · · ,M ,则选择调度指示变量为 l的

局部双模预测控制器#l.
算法2 对于非线性系统 (3),给定初始状态x(0)

和期望的平衡点(x(0), u(0)),设 l = 0.
Step 1:离线计算.
Step 1.1:设平移状态 x̃ = x − x(l)和平移控制输

入 ũ = u − u(l), LTV多胞模型 (7)近似描述局部非线
性系统(6).

Step 1.2:给定线性反馈增益K(l)和扰动项的维

数N (l),根据算法1的离线计算部分,通过对凸优化问
题 (17)的求解,获得El

z在 x̃的最大投影El
x̃z ,即稳定

域ψ(l) ≜ El
x̃z ,保存{x(l), u(l),K(l), (Ql

z)
−1, ψ(l)}.

Step 1.3:选择满足x(l+1) ∈ ψ(l)条件的平衡点

(x(l+1), u(l+1)).设 l = l + 1,返回Step 1,循环停止条
件是x(0) ∈ ψ(M),ψ(M)为新的稳定域.

Step 2:在线计算.
根据当前状态 x(k),线性搜索满足 (x(k) −

x(l))T(Ql
x̃z)

−1(x(k) − x(l)) ⩽ 1条件的稳定域ψ(l),
选择最小的调度指示变量 l.求解凸优化问题 (18)的
可行解f ,将其第一个元素c(k/k)代入式 (11)获得控
制输入.
2.3 稳定性分析

定理1 对于非线性系统 (3),由算法2离线获得

的
M∪
l=0

ψ(l)为期望平衡点(x(0), u(0))的稳定域,即算法

2能使稳定域内任意初始状态渐近稳定于平衡点.
证明 给定位于任意稳定域内的初始状态x(0),

即x(0) ∈ ψ(l), l = 1, 2, · · · ,M .引理2已经证明局
部双模预测控制器#l保证闭环系统渐近稳定,且使
x(0)收敛于平衡点x(l).又因为x(l) ∈ ψ(l−1),所以系
统状态在趋于平衡点(x(l), u(l))前进入稳定域ψ(l−1).
当系统状态x ∈ ψ(l)

∩
ψ(l−1)时,依据选择最小调度

指示变量的控制器切换规则, #l切换到#(l − 1),进
而控制器#(l−1)使系统状态趋于(x(l−1), u(l−1)).以
这种策略切换控制器,直到系统状态 x ∈ ψ(0)时,
控制器#0保证系统状态渐近稳定于期望的平衡点

(x(0), u(0)).因此,在稳定域
M∪
l=0

ψ(l)内,各局部控制器

之间稳定地切换,算法 2最终保证 x(0)渐近稳定于

(x(0), u(0)). 2
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3 仿真实验与分析

针对大包线飞行的高超声速飞行器,采用本文所
提出的调度双模预测控制器使速度和高度跟踪指令

信号.式(2)的气动系数给定如下:

CL = 0.620 3α;

CD = 0.645α2 + 0.004 337 8α+ 0.003 772;

CT =

0.025 76β, β < 1;

0.022 4 + 0.003 36β, β > 1;

CM (α) = −0.035α2 + 0.036 617α+ 5.326 1× 10−6;

CM (q) = (c̄/2V )q(−6.796α2 + 0.301 5α− 0.228 9);

CM (δe) =

ce(δe − α){CM,1(α)) = −ceα,CM,2(δe)) = ceδe};

其他动力学模型的参数µ、m、Iyy、S、ρ、R、̄c及ce的

取值详见文献[7].
本文给定速度的指令信号为4 590.3 m/s(初始速

度为4 361.7 m/s),高度的指令信号为33 528 m(初始高
度为 33 177 m).升降舵偏转角和节流阀设定值的约
束分别为−20◦ ⩽ δe ⩽ 20◦和0 ⩽ β ⩽ 3,攻角约
束为−4◦ ⩽ α ⩽ 8◦.预测性能指标 (10)的对称权系
数矩阵分别为R = diag(2, 200),Θ = 0.001I5×5.统一
设定速度和高度相对于各平衡点偏差的绝对值分别

为δV (l) = 51.816m/s, δh(l) = 51.816 m,且扰动项的
维数N (l) = 6, l = 0, 1, · · · ,M .
根据高度和速度的跟踪指令信号,获得表 1所

示的期望平衡点 (x(0), u(0))以及初始状态 x(0) =

[4 361.7, 0, 33 177, 2.032 1, 0]T,各平衡点处, γ(l) = 0,

q(l) = 0.

表 1 各平衡点的选取(x(l), u(l)), l = 0, 1, · · · , 9

l V /(m/s) h/m α/deg β δe/deg

0 4 590.3 33 528 1.789 5 0.176 2 −0.398 01
1 4 569 33 491 1.815 0.176 98 −0.402 55
2 4 547.6 33 455 1.840 8 0.177 78 −0.407 14
3 4 526.3 33 418 1.867 0.178 6 −0.411 76
4 4 504.9 33 382 1.893 5 0.179 44 −0.416 41
5 4 483.6 33 345 1.920 5 0.180 3 −0.421 1
6 4 462.3 33 309 1.947 8 0.181 19 −0.425 83
7 4 440.9 33 272 1.975 5 0.182 11 −0.430 59
8 4 419.6 33 235 2.003 6 0.183 05 −0.435 39
9 4 398.3 33 199 2.032 1 0.184 01 −0.440 23

令 l = 0,将非线性系统 (3)在期望平衡点附近局
部近似为如下LTV多胞模型:x̃(0)(k + 1) = A(0)(k)x̃(0)(k) +B(0)(k)ũ(0)(k),

Ω(0) = Co{[A(0)
1 |B

(0)
1 ], · · · , [A(0)

4 |B
(0)
4 ]}.

(19)

其中

A
(0)
1 =

1 −3.147 8
2.754× 10−8 1

2.098 7× 10−5 1.523× 10−3

−2.756 8× 10−8 −8.264 1× 10−8

−8.358 3× 10−10 −1.671 3× 10−9

→

←

1.413 1× 10−10 −4.855 1 −0.242 1
1.653 1× 10−10 0.004 4 2.216 8× 10−4

1 3.383 9 0.112 6

−1.654 8× 10−10 0.998 6 0.099 5

−5.017 2× 10−12 0.060 5 0.996 1


,

A
(0)
2 =

1 −3.147 9
2.754× 10−8 1

2.098 7× 10−5 1.523× 10−3

−2.756 8× 10−8 1.445 6× 10−7

−8.358 4× 10−10 2.923 6× 10−9

→

←

−1.134 1× 10−10 −4.855 1 −0.242 1
−1.326 8× 10−10 0.004 4 2.216 8× 10−4

1 3.383 9 0.112 6

1.328 1× 10−10 0.998 6 0.099 5

4.026 9× 10−12 0.060 5 0.996 1


,

A
(0)
3 =

1 −3.147 8
2.786 5× 10−8 1

2.076 × 10−5 1.489× 103

−2.789 2× 10−8 −8.214 5× 10−8

−8.083 7× 10−10 −1.588× 10−9

→

←

1.264 1× 10−10 −4.641 −0.231 5
1.691 1× 10−10 0.004 3 2.167 4× 10−4

1 3.234 6 0.107 7

1.692 8× 10−10 0.998 6 0.099 5

−4.906× 10−12 0.057 8 0.996 2


,

A
(0)
4 =

1 −3.147 9
2.786 6× 10−8 1

2.076 1× 10−5 1.489× 103

−2.789 3× 10−8 1.452 5× 10−7

−8.083 8× 10−10 2.807 9× 10−9

→
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←

−1.016 1× 10−10 −4.641 −0.231 5
−1.359 5× 10−10 0.004 3 2.167 4× 10−4

1 3.234 6 0.107 7

1.360 9× 10−10 0.998 6 0.099 5

3.944 1× 10−12 0.057 8 0.996 2


,

B
(0)
1 =



2.791 6

5.752 4× 10−6

0.004 4

−5.758 2× 10−6

−1.741 9× 10−7

−0.027 4
2.508 4× 10−5

0.009 6

0.016 9

0.338 4


,

B
(0)
3 =



2.668 3

5.623 9× 10−6

0.004 2

−5.629 3× 10−6

−1.627 9× 10−7

−0.025
2.344 2× 10−5

0.008 7

0.016 2

0.323 5


.

因为B
(0)
1 与B

(0)
2 、B

(0)
3 与B

(0)
4 的差值极小 (均小于

10−9),所以B
(0)
2 ≈ B(0)

1 、B
(0)
4 ≈ B(0)

3 .系统约束为
−4◦ − α(0) ⩽ x̃

(0)
4 ⩽ 8◦ − α(0),

−β(0) ⩽ ũ
(0)
1 ⩽ 3− β(0),

−20◦ − δ(0)e ⩽ ũ
(0)
2 ⩽ 20◦ − δ(0)e .

(20)

采用标称的LQ最优控制器获得线性反馈增益

K(0) =[
−0.021 7 −26.219 −0.000 8 −0.106 1 −0.035 9
0.000 1 −51.107 1 −0.001 8 −2.221 2 −1.104 3

]
,

进一步获得式(13)的自治的状态空间模型

z(0)(k + 1) = Ψ (0)(k)z(0)(k),

Ψ (0)(k) ∈ Co{Ψ (0)
j , j = 1, 2, · · · , 4},

Ψ
(0)
j =

[
Φ
(0)
j B

(0)
j E

012,5 M

]
, M =

[
010,2 I10,

02,2 02,10,

]
,

Φ
(0)
j = A

(0)
j +B

(0)
j K(0). (21)

其中: f=[c(k/k)T, · · ·, c(k + 6/k)T]T, z(0)=[(x̃(0))T,

fT]T ∈ R17;E为单位矩阵I12的前两行.式 (20)的约
束改写为

H̄(0)z(0) ⩽ b(0),

H̄(0) =

 Cx̃ Cx̃05,12

CũK
(0) CũE

 ,
b(0) = [8◦ − α(0), 4◦ + α(0), 3− β(0),

20◦ − δ(0)e , β(0), 20◦ + δ
(0)
e ]T.

(22)

其中

Cx̃ =

[
0 0 0 1 0

0 0 0 −1 0

]
, Cũ =

[
1 0 −1 0

0 1 0 −1

]T

.

通过算法2的Step 2,离线求解凸优化问题 (17),
获得 (Q0

z)
−1以及稳定域ψ(0),保存 {x(0), u(0),K(0),

(Q0
z)

−1, ψ(0)}.然后选择下一个平衡状态 (x(1), u(1)),
满足x(1) ∈ ψ(0),重复上述过程,获得 (Q1

z)
−1以及稳

定域 ψ(1),保存 {x(1), u(1),K(1), (Q1
z)

−1, ψ(1)}.以此
类推,直到新的平衡点(x(9), u(9)) 的ψ(9)满足x(0) ∈
ψ(9).各平衡点的稳定域在速度和高度二维坐标平面
的投影如图1所示,椭圆表示各局部LTV多胞模型的
最大稳定域ψ(l), l = 0, 1, · · · , 9.因此,初始状态x(0)

在调度双模预测控制器的作用下趋于x(0),从而达到
精确地跟踪速度和高度的指令信号的控制目标.

3.31

3.32

3.33

3.34

3.35

3.36

4.35 4.45 4.55 4.65

V /10 (m/s)
3

h
/1

0
m

4

x(0)
#9

#8
#7

#6
#5

#4
#3

#1
#2

#0

图 1 算法2离线计算的各平衡点对应的稳定域
在速度和高度二维坐标平面的投影

注2 平衡点过多的选择 (离线设计的局部控制
器增多)会使高超声速飞行器更快地跟踪参考指令
信号,但存储内容和跟踪过程中控制器之间的切换次
数都会增加.相反,选取较少的平衡点,存储内容和切
换次数减少,但参考指令信号的跟踪速度变慢.因此,
选取平衡点时,需要权衡上述两种情况.

本文以 Intel双核 i7-4510U上的Matlab2012作为
仿真平台,仿真步长为0.1 s.对文献 [17](调度模型预
测控制)以及本文提出的调度双模预测控制两种方
法进行仿真分析.仿真结果如图 2 ∼ 图 4所示,在
60 s的仿真时间中,相比于调度模型预测控制方法
183.015 8 s的仿真运行时间,本文算法的仿真运行时
间为30.816 9 s,极大地减少了高超声速飞行器控制
系统的计算负担.由于在两种方法设计时考虑了状
态和控制变量约束,如图3(c)、图4(a)和图4(b)所示,
两种方法均能保证α、β和δe在给定的约束范围内.
然而,从图2可以明显看出,与文献 [17]的方法相比,
本文方法能够使高超的速度和高度更快地跟踪它们

的参考指令,具有快速响应的特点.此外,两种方法的
调度指示变量如图4(c)所示,通过算法2选取平衡点
的策略,能够保证各局部控制器间的切换稳定性,且
本文方法各局部控制器间的过渡时间较短,能够较早
地切换到局部控制器#0,从另一方面体现了本文方
法快速响应的特点.从图1可以直观看出,在速度和
高度二维坐标平面内,本文方法 (实线)和调度模型预
测控制方法 (虚线)使速度和高度从初始值渐近稳定
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于指令信号.
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图 3 航迹角、俯仰角速率以及攻角响应曲线
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图 4 控制输入与调度指示变量

综上所述,在α、β和 δe受给定约束限制的情况

下,本文方法不仅极大地减少了控制系统的计算负
担,而且具有更好的跟踪性能.

4 结 论

为了显式地处理高超声速飞行器的状态和控制

输入的约束问题,本文设计了调度双模预测控制器,
一方面离线计算椭圆不变集,使高超声速飞行器控制
系统的计算量减少;另一方面,克服了单一LTV多胞
模型近似描述强非线性系统的保守性,并扩大了稳定
域,适用于大包线飞行的高超声速飞行器.最后通过
仿真实例对所提方法的优越性进行了验证.
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