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基于预测控制的高超声速飞行器容错控制器设计
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摘 要: 针对存在升降舵面偏转角卡死故障的高超声速飞行器,提出一种基于预测控制的容错控制器设计方
法.利用输入输出反馈线性化,对高超声速飞行器纵向模型进行变换;对于速度和高度的高阶导数以及故障项,设
计扩张状态观测器在线观测;采用泰勒展开得到预测模型,建立连续预测控制器,分析证明闭环控制系统的稳定性
和观测误差的有界性.仿真结果验证了所提方法的有效性.
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Fault tolerant controller design based on predictive control for hypersonic
vehicles
HU Chao-fang1,2†, TAO Ye1, GAO Zhi-fei1, REN Yan-li1, LIU Wen-jing3, ZONG Qun1

(1. School of Electrical Engineering and Automation，Tianjin University，Tianjin 300072，China；2. Tianjin Key
Laboratory of Process Measurement and Control，Tianjin 300072，China；3. Beijing Institute of Control Engineering，
Beijing 100190，China)

Abstract: A fault tolerant controller design method based on predictive control is proposed for the hypersonic vehicle with
elevator deflection stuck fault. The longitudinal model of hypersonic vehicle is transformed by using the input-to-output
feedback linearization. The extended state observer is designed to estimate the higher derivatives of vehicle and altitude
and the faulty functions online. The Talyor expansion is employed to obtain the predictive model, and the continuous
predictive controller is constructed. Stability of the closed-loop control system and boundedness of observe errors are
proved respectively. The illustrative simulations verify the effectiveness of the proposed method.
Keywords: hypersonic vehicle；predictive control；fault tolerant control；extended state observer

0 引 䀰

由于飞行环境复杂以及执行机构频繁动作,飞行
器容易发生卡死、饱和、漂移等故障.近年来,容错控
制在高超声速飞行器领域也得到开展,如文献 [1]对
吸气式飞行器模型存在损伤故障和输入饱和问题设

计了自适应容错控制算法;文献 [2]对飞行器的执行
机构故障设计了故障诊断观测器,并进行了容错控制
器重构.目前,对于执行机构卡死故障的研究结果较
少,如文献 [3]利用模糊逼近来近似系统的卡死项,并
通过冗余执行机构进行补偿;文献 [4]利用扩展卡尔
曼滤波器对卡死故障进行估计.
基于预测控制的滚动优化原理[5-6],本文在文献

[6]的基础上针对升降舵面偏转角发生卡死故障的高
超声速飞行器,提出了基于预测控制的容错方法.首
先对高超声速飞行器故障模型进行输入输出反馈线

性化变换;然后设计扩张状态观测器在线观测速度
和高度的高阶导数以及故障项;同时引入泰勒展开
作为预测模型,设计连续预测控制器并对系统的稳定
性进行分析;最后通过仿真实验验证了所提出方法
的控制性能.

1 问题᧿述

1.1 高超声速飞行器纵向模型

本文采用通用winged-cone高超声速飞行器纵向
巡航段的动力学模型[7]
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V̇ =
T cosα−D

m
− µ sin γ

r2
,

q̇ =
Myy

Iyy
,

ḣ = V sin γ,

α̇ = q − γ̇,

γ̇ =
L+ T sinα

mV
− (µ− V 2r) cos γ

V r2
.

(1)

其中:V 和h作为输出变量,分别为飞行速度和高度;
γ、α和q分别为航迹角、攻角和俯仰角速率;m为飞
行器质量; r = h+RE为地心距;µ为引力常数; Iyy为
俯仰转动惯量;βc为油门开度;气动升力L,阻力D,推
力T和俯仰力矩Myy的表达式如下:

L =
1

2
ρV 2SCL,

D =
1

2
ρV 2SCD,

T =
1

2
ρV 2SCT ,

Myy =
1

2
ρV 2Sc̄[CM (α) + CM (δe) + CM (q)].

ρ、S、̄c和RE分别为大气密度、等效气动参考面积、

有效气动弦长和地球半径;CL、CD、CT、CM (α)、

CM (δe)和CM (q)分别为升力、阻力、推力和力矩的

系数,具体形式如下:

CL = 0.620 3α;

CD = 0.645 0α2 + 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+ 5.321 6× 10−6;

CM (δe) = ce(k1δe1 + k2δe2 − α);

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

发动机模型为

β̈ = −2ξωnβ̇ − ω2
nβ + ω2

nβc, (2)

其中 ξ和ωn分别为发动机阻尼和自然频率.

1.2 基于输入输出反馈线性化的故障模型

利用输入输出反馈线性化,对上述非线性模型的
输出变量速度V 和高度h进行多次微分处理,直到显
示地出现控制输入u = [βc; δe],即

...
V = (ω1ẍ+ ẋTΩ2ẋ)/m, (3)

h(4) =
...
V sin γ + 3V̈ γ̇ cos γ − 3V̇ γ̇2 sin γ+

3V̇ γ̈ cos γ − 3V γ̇γ̈ sin γ−

V γ̇3 cos γ + V
...
γ cos γ, (4)

其中x = [V, γ, α, β, h].根据α, β表达式中的控制相

关项和控制无关项,将式(3)和(4)改写为

...
V = fV + [b11 b12]

[
βc

δe

]
= fV + gV

[
βc

δe

]
, (5)

h(4) = fh + [b21 b22]

[
βc

δe

]
= fh + gh

[
βc

δe

]
, (6)

其中fV、fh、bij(i, j = 1, 2)的表达式参见文献[7].
考虑飞行器包括两个升降舵面δe = kiδei, δei =

biδe0, i = 1, 2. ki和bi分别为舵面和控制量的分配增

益, δe0为控制器输出.结合一般卡死故障模型,得到
升降舵面故障模型为

δe = [k1 k2]

[
(1− σ1)b1δe0 + σ1δ̄e1

(1− σ2)b2δe0 + σ2δ̄e2

]
. (7)

σi = 0, 1(i = 1, 2)分别表示升降舵工作正常和发生

卡死故障.本文假设右升降舵发生卡死故障,左升降
舵正常,即 σ1 = 0, σ2 = 1,结合式(5)和(6)可得

...
V = fV + U1 +∆1, (8)

h(4) = fh + U2 +∆2. (9)

其中Ui和∆i(i = 1, 2)分别为控制量和故障项,表示
为 

U1 = gV

 βc

k1b1δe0

 ,

U2 = gh

 βc

k1b1δe0

 ;

∆1 = gV

 0

k2δ̄e2

 ,

∆2 = gh

 0

k2δ̄e2

 .

(10)

假设 1 在本文考虑的飞行包络范围内,矩阵
g = [gV gh]

T是非奇异的[8].
假设2 故障项∆i的导数di(t)有界

[6],且存在正
常数WM使∥∆̇i(t)∥ = ∥di(t)∥ ⩽ WM成立.
定义xV = [xV1

xV2
xV3

]T = [V̇ V̈
...
V ]T,结合

式(3)和(8)可得速度子系统故障方程为

ẋV1
= xV2

,

ẋV2
= xV3

,

ẋV3
= fV + U1 +∆1,

yV = xV1
,

(11)

其中yV 为速度子系统输出.
同理,高度子系统故障状态方程为
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ẋh1
= xh2

,

ẋh2
= xh3

,

ẋh3
= xh4

,

ẋh4
= fh + U2 +∆2,

yh = xh1
.

(12)

其中:xh = [xh1
xh2

xh3
xh4

]T = [h ḣ ḧ
...
h ]T为

高度子系统状态向量, yh为该子系统输出.

2 扩张状态观测器设计

本文将故障作为干扰进行处理,因此选用扩张状
态观测器[9-10]来观测故障项及速度和高度的高阶导

数.以速度子系统为例设计扩张状态观测器.
定义扩张状态量xV4

= ∆1, d1为故障项∆1的变

化率,则系统(11)的增广形式为

ẋV1
= xV2

,

ẋV2
= xV3

,

ẋV3
= fV + U1 + xV4

,

ẋV4
= d1.

(13)

相应的扩张状态观测器形式为

˙̂xV1
= x̂V2

+ LV1
(xV1

− x̂V1
),

˙̂xV2
= x̂V3

+ LV2
(xV1

− x̂V1
),

˙̂xV3
= fV + U1 + x̂V4

+ LV3
(xV1

− x̂V1
),

˙̂xV4
= LV4

(xV1
− x̂V1

),

(14)

其中LVi
(i = 1, 2, · · · , 4)表示观测器增益.

定义ei = xVi
− x̂Vi

, i = 1, 2, · · · , 4,由式 (13)和
(14)可得观测误差状态方程为

ė = ϕe+ φd1. (15)

其中

e =


e1

e2

e3

e4

 , ϕ =


−LV1

1 0 0

−LV2
0 1 0

−LV3
0 0 1

−LV4
0 0 0

 , φ =


0

0

0

1

 .

求解式(15),得

e(t) = exp(ϕt)e(0) +
w t

0
exp(ϕ(t− τ))φd1dτ. (16)

由 |λI − ϕ| =
4∏

i=1

(λ + λi)得ϕ的特征值,且满足

λi ⩽ λj , i < j, j = 1, 2, · · · , 4.结合假设2可得

∥e(t)∥ ⩽

∥ exp(ϕt)e(0)∥+
∥∥∥ w t

0
exp(ϕ(t− τ))ϕd1dτ

∥∥∥ ⩽

∥e(0)∥ exp(−λ1t) +
WM

λ1
(1− exp(−λ1t)) ⩽

∥e(0)∥+ WM

λ1
= M. (17)

因此,观测误差是有界的,通过选取合适的观测器增
益可以保证观测器误差渐近减小到原点.

3 基于预测控制的容错控制器设计

3.1 容错控制器设计

选择泰勒展开方法对 (t + δ)时刻的系统状态

xVi
(t + δ)(i = 1, 2, 3)进行预测. δ > 0为预测时域, δ

越小预测模型的误差越小,越有助于改善容错控制性
能,但所需控制量也越大.因此,需要综合考虑容错性
能、控制量、计算量等多方面因素,基于理论分析和仿
真调节合理选择预测时域.
在t+ δ时刻内,对速度子系统故障方程(11)的输

出yV (t)和期望输出x∗
V1
进行泰勒展开,得

yV (t+ δ) = xV1
(t+ δ) ≈

xV1
(t) + δxV2

(t)+

δ2

2
xV3

(t) +
δ3

3!
[fV + U1 +∆1(t)], (18)

x∗
V (t+ δ) ≈

x∗
V1
(t) + δx∗

V2
(t) +

δ2

2
x∗
V3
(t) +

δ3

3!
x∗
V3
(t). (19)

系统在(t+ δ)时刻的预测输出跟踪误差为

eV (t+ δ) = xV1
(t+ δ)− x∗

V1
(t+ δ). (20)

定义性能指标为

J =
1

2
{e2V (t+ δ)QV +RV U

2
1 }, (21)

其中QV , RV ⩾ 0为权重系数.定义eVi
(t) = xVi

(t)−

x∗
Vi
(t), i = 1, 2, 3,令

∂J

∂U1
= 0,结合式 (14)得到基于

扩张状态观测器的预测控制律为

U1 = − P
[
eV1

+ δeV2
+

δ2

2
eV3

+
δ3

3!
(fV +

x̂V4
(t)− ẋ∗

V3
)
]
, (22)

其中P =
δ3

6
QV

/[(δ3
6

)2

QV +RV

]
.

同理,可得高度子系统的预测控制律为

U2 =

δ4

24
Qh( δ4

24

)2

Qh

×
[
eh1

+ δeh2
+

δ2

2
eh3

+

δ3

3!
eh4

+
δ4

4!
(fh + x̂h5

− ẋ∗
h4
)
]
. (23)

根据假设1,由式 (22)和 (23)可得实际系统控制
律为[

βc

δe

]
= g−1

[
U1

U2

]
=

[
b11 b12

b21 b22

]−1 [
U1

U2

]
. (24)
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3.2 稳定性分析

高度和速度子系统稳定性分析类似,因此以速度
子系统为例.
定理1 针对速度子系统反馈线性化模型 (11),

设计控制律(22)可保证系统渐近稳定.
证明 首先,由式(11)和(22)可得

ẋV1
= xV2

,

ẋV2
= xV3

,

ẋV3
= fV + U1 +∆1 =

−P
(
eV1

+ δeV2
+

δ2

2
eV3

+
δ3

3!
ẋ∗
V3

)
+

(∆1(t)− x̂V4
).

(25)

然后,模型(11)关于参考值的标称形式为
ẋ∗
V1

= x∗
V2
,

ẋ∗
V2

= x∗
V3
,

ẋ∗
V3

= fV (x
∗) + U∗

1 .

(26)

根据文献[11]可得式(26)中的U∗
1形式为

U∗
1 = −P

[δ3
6
(fV (x

∗)− ẋ∗
V3
)
]
. (27)

最后,重新定义故障项估计误差m = ∆1 − x̂V4
,则误

差状态方程可以表示为

ėVI
= AeVI

+ Em. (28)

其中

eVI
= [eV1

eV2
eV3

]T,

E = [0 0 1]T,

A =


0 1 0

0 0 1

−P −Pδ −0.5Pδ2

 .

选择合适的参数使得sI − A特征值位于s平面

左半平面,则误差系统稳定.由于故障项的观测误差
m有界,误差系统输出eVI

渐近稳定. □
4 仿 真

针对高超声速飞行器在 h = 11 000 ft,V =

15 060 ft/s, γ = 0 rad, q = 0 rad/s,α = 0.031 5的初始

平衡条件下[7]进行仿真,期望跟踪指令分别是幅值为
2 000 ft,以100 ft/s通过滤波器的信号.当t > 50时,右
升降舵面发生卡死故障,即 δ̄e2 = 0.02 rad.
选择预测时域和分配增益分别为δ = 0.8, ki =

0.5, bi = 1(i = 1, 2),并将本文提出的容错预测控
制 (FTPC)方法与文献 [12]中的基于径向基神经网路
(RBFNN)的自适应反步容错控制方法进行对比,得
到如图1 ∼图4所示的仿真结果.
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图 1 速度和高度
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图 3 攻角和油门开度
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图 4 左右升降舵面偏转角

从图1可以看出,两种容错控制方法都能保证系
统在故障情况下输出跟踪上期望指令.但从图2 ∼图
4可以看出,本文方法变量的变化幅值较小,且当右升
降舵面出现卡死故障时,大约在5 s内就可以使系统
恢复稳定;而RBFNN容错控制方法不仅使系统输入
幅值过大,且当发生故障后,大约需要 15 s才能使系
统恢复稳定.
图5为故障项的观测值.由图5可知,观测器可以

较为准确地观测系统故障项.
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图 5 速度和高度子系统故障项观测

综上所述,本文提出的方法具有良好的容错性
能.

5 结 论

本文将高超声速飞行器卡死故障转化为干扰进

行处理.利用扩张状态观测器在线实时观测速度和

高度的高阶导数以及各子系统中的故障项,并基于泰
勒展开的预测模型得到解析控制律.但是,本文并未
考虑输入约束,后续研究将采用分层结构,在上层优
化过程中提前考虑系统输入约束问题.
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