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摘要:针对飞行包线内过驱动飞行器参数线性时变、控制量多增益调度难的问题,基于约束动态控制分配提出了
一种主环线性参变鲁棒预测跟踪控制器. 采用飞行状态增量以及跟踪指令误差为增广变量,建立了过驱动飞行器
的多面体线性参变离散控制模型. 引入H∞性能指标,通过参变量转换将无穷时域min-max非线性鲁棒预测控制优
化问题约简为线性矩阵不等式凸优化问题.以操纵面偏转跟踪误差和偏转变化量为混合二次型指标,建立了包含执
行器动态性能的无约束控制分配模型. 进而考虑操纵面的物理约束,设计了级联动态控制分配策略.仿真结果表明,
该方法能够生成合理的操纵面控制指令,实现参考指令的有效跟踪.
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Robust linear parameter-varying predictive tracking control scheme for
over-actuated vehicle

CHEN Yong†, DONG Xin-min, XUE Jian-ping, GUO Chuang
(Engineering College, Air Force Engineering University, Xi’an Shaanxi 710038, China)

Abstract: To deal with the time-varying parameters in large envelope of an over-actuated air vehicle with excessive
effectors, we propose a method to design the robust predictive tracking controller in the major loop with linear varying
parameters based on the constrained dynamic control allocation. The polytopic linear parameter-varying discrete model
of over-actuated vehicle is built by adopting the increments of flight states as well as the errors of virtual controls as
augmented variables. With the H-infinity objective performance, the infinite time domain ‘min-max’ nonlinear robust
predictive optimization problem is converted into the simplified convex linear matrix inequalities. By introducing the
tracking errors and varying magnitudes of the effector deflections, we built the unconstrained control allocation model
containing the effector dynamics. By considering the physical constraints on effectors, we design the cascaded dynamic
control allocation. Simulation results show that this scheme can generate appropriate control instructions for effectively
tracking reference commands.
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1 引引引言言言(Introduction)
现代先进布局飞行器常采用过驱动配置,在各个

轴向设计冗余的执行机构[1], 使飞行控制律能够提
供多种可选择的组合方式, 以保证飞行器在不断扩
展的飞行包线内具有足够的安全性和可靠性[2].
与常规飞机不同, 过驱动飞机包含升降舵、副

翼、鸭翼、方向舵、襟翼、扰流板、翼尖小翼等多组

约束控制面, 其控制效能在包线内随高度、马赫
数、迎角等时变参数不断变化, 直接进行控制器设
计必然增加参数调节的难度. 传统的增益调度控
制器根据飞行状态在飞行包线内不断切换, 虽可
实现各平衡点的性能指标, 但无法保证整个飞行
包线性能稳定[3], 甚至导致飞行事故[4]. 因此, 过驱

动飞行器的大包线飞行控制需解决以下两个问题:
1)如何考虑执行机构的物理约束合理地分配控制指
令？2)如何保证包线内的控制性能和稳定性？

近年来, 基于线性参变(linear parameter-varying,
LPV)系统的变增益控制技术在飞机[3–9]、导弹[10]、

机器人[11]等方面得到了广泛的研究. 通过工作点
的局部控制器依赖时变参数插值获取全局控制器,
LPV变增益调度[5, 12]能够保证闭环系统全局稳定.
尤其是结合鲁棒预测控制理论[13–18]设计的变增益

控制器, 在保证闭环系统控制性能的同时能够充分
利用参数可测的条件有效地抑制参数摄动带来的影

响[18–20], 受到国内外学者的高度重视. 但目前针对
过驱动飞行器大包线控制问题的研究较少, 因此基
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于鲁棒预测理论设计过驱动飞行器的LPV变增益控
制器具有重要意义.

控制分配技术[1–2, 6, 21–26]是综合考虑各任务指标

要求优化分配多操纵面约束指令的有效方法, 已经
成为研究的热点[21]. 针对过驱动飞行器的大包线飞
行控制问题, 文献 [22]基于简单的伪逆控制分配方
法设计了ICE多操纵面无尾飞机在参数随状态变化
时的LPV控制器;文献[23]基于加权伪逆分配法对比
研究了动态逆和LPV增益调度对ICE无尾飞机内环
控制的性能;文献 [6]基于Kriging建模和鲁棒自增益
控制技术, 运用力矩控制分配方法研究了多操纵面
飞机大包线控制律设计问题,等等. 这些方法没有考
虑操纵面偏转的位置、速率约束和动态性能, 不能
最优地发挥整个冗余操纵面的控制效能,以保证主
环虚拟控制指令完全实现, 这种差异将直接影响模
块化[24]飞行控制结构的控制性能.

本文在研究LPV变增益控制技术和控制分配技
术的基础上, 引入鲁棒预测控制理论提出了一种闭
环稳定的过驱动飞行器指令跟踪控制方案,通过参
变量转换设计了基于虚拟控制指令的鲁棒预测变增

益控制律,并考虑操纵面偏转的动态性能和物理约
束,设计了级联的动态控制分配策略,以更好地发挥
多操纵面的控制效能.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem formulation)
与常规飞行器一样,过驱动飞行器受大气密度、

飞行速度等参数影响,其刚体运动方程呈现非线性,
可描述为 




ẋ(t) = f(x,u, ς, t),
y(t) = g(x, ς, t),
ς(t) = h(θ, t),

(1)

其中: x(t) ∈ Rn为飞行器状态, y(t) ∈ Rp为输出变

量, u(t) ∈ Rm为执行器控制指令; f(·)和g(·)分别表
示飞行器的状态和输出非线性动态特性; θ表示高

度、马赫数、迎角等变化参数, h(·)为θ→ς的映射[5].

直接基于系统(1)进行理论分析和实际工程设计
具有一定的难度.通常在小扰动假设下,将过驱动飞
行器在飞行包线内各基准状态点组成的运动方程描

述为如下的参数时变线性模型[8, 12]:{
x(t) = A(ς)x(t) + Bu(ς)u(t),
y(t) = Cx(t).

进一步可离散化为{
x(k + 1) = A(ςk)x(k) + Bu(ςk)u(k),
y(k) = Cx(k),

(2)

其中: x(k), y(k), u(k)和ςk分别为离散的状态量、

输出量、控制量和参变量; A, Bu为适当维数的参数

矩阵, C为适当维数的输出矩阵.

过驱动飞行器线性参变的运动模型(2)中各参数
矩阵随高度、马赫数、迎角等状态参数非线性变化,
组成的线性方程组可有效描述飞机的非线性时变特

性, 为此飞行控制器也应相应地发生变化. 而基于
线性模型的变增益控制技术通过时变参数将各状态

下的飞行控制器和飞机运动联系起来, 已经成为飞
行控制系统工程设计中最常用、最成功的有效方法,
目前在新一代战斗机如Su–27、Su–30及F–16等飞机
的飞行控制系统中得到了成功应用[9].

2.1 模模模块块块化化化级级级联联联飞飞飞行行行控控控制制制结结结构构构(Modular cascaded
flight control structure)
为处理冗余执行器系统的控制分配问题, 可将

Bu(ςk)进行满秩分解为

Bu(ςk) = Bv(ςk)B(ςk), (3)

其中: Bv ∈ Rn×q为虚拟控制输入阵, B ∈ Rq×m为

控制效率映射阵. 进而在飞行包线内建立k时刻系

统(2)的多面体LPV级联控制系统离散化模型为



x(k + 1) = A(ςk)x(k) + Bv(ςk)v(k),
v(k) = B(ςk)u(k), y(k) = Cx(k),
[A(ςk), Bv(ςk), B(ςk)] ∈ Ω , ∀k > 0,

(4)

其中: v(k)∈Rq为虚拟控制量, Ω是凸多面体集合

Ω = Co{[A1, Bv,1, B1], · · · , [AL, Bv,L, BL]},
对i ∈ Ξ = {i|i = 1, 2, · · · , L}, [Ai, Bv,i, Bi]是Ω的
顶点, L为顶点数,且对于参数:

ςk = [ς1 ς2 · · · ςL]T ∈ Θ ,

Θ = {ςk|
L∑

i=1

ςi = 1,
L∑

i=1

ςiϑi = θk, 0 6 ςi 6 1},

其中ϑi为θk在多面体顶点的取值.对∀k > 0满足:

A(ςk)=
L∑

i=1

ςiAi, Bv(ςk)=
L∑

i=1

ςiBv,i, B(ςk)=
L∑

i=1

ςiBi.

针对离散系统(4)作如下假设:

假假假设设设 1 在任意时刻参数ςk可测,且变化较慢.

假假假设设设 2 对∀i∈Ξ ,系统(Ai, Bv,i, C, 0)可镇定.

假假假设设设 3 对∀i∈Ξ ,矩阵[Ai Bvi;C 0]行满秩.

图1为模块化多操纵面级联飞行控制系统结构.

图 1 模块化级联飞行控制结构图

Fig. 1 Block diagram of modular cascaded flight control
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模块化多操纵面级联飞行控制系统可分成两个

独立的步骤进行设计:

1) 设计稳定的LPV主环飞行控制指令vr(k), 使
得系统输出y(k + 1)跟踪参考指令r(k);

2) 设计动态控制分配器实现虚拟控制指

令vr(k)向执行器指令u(k)的合理分配.

2.2 多多多面面面体体体线线线性性性参参参变变变增增增广广广模模模型型型(Polytopic LPV
augmented model)
为实现指令的有效跟踪,引入误差信号

ẽ(k) = r(k)− y(k).

令x̃(k+1)=x(k+1)−x(k), ỹ(k+1)=y(k+1)−
y(k), ṽr(k+1)=vr(k+1)−vr(k), r̃(k+1)=r(k+
1)− r(k). 选取增广状态x̄T(k)=[x̃T(k) ẽT(k)],根
据假设1可得到模块化级联系统离散LPV增广模型




x̄(k + 1) = Ā(ςk)x̄(k) + B̄v(ςk)ṽr(k)+
B̄r(ςk)r̃(k + 1),

ỹ(k) = C̄(ςk)x̄(k),
(5)

其中:

Ā(ςk)=

[
A(ςk) 0

−CA(ςk) I

]
, B̄v(ςk)=

[
Bv(ςk)

−CBv(ςk)

]
,

B̄r (ςk) = [0 I ]T, C̄ (ς(k)) = [C 0].

由[A(ςk), Bv(ςk), B(ςk)] ∈ Ω知,对∀k > 0:

[Ā(ςk), B̄v(ςk), B̄r(ςk), C̄(ςk)] ∈ Ω̄ =
Co

{
[Ā1, B̄v,1, B̄r,1, C̄1],· · ·, [ĀL, B̄v,L, B̄r,L, C̄L]

}
.

其中: Ā(ςk)=
L∑

i=1

ςiĀi, B̄v(ςk)=
L∑

i=1

ςiB̄v,i, B̄r(ςk)=

L∑
i=1

ςiB̄r,i, C̄(ςk)=
L∑

i=1

ςiC̄i. 对∀i ∈ Ξ ,满足

Āi =

[
Ai 0

−CAi I

]
, B̄v,i =

[
Bv,i

−CBv,i

]
,

B̄r,i = [0 I ]T, C̄i = [C 0]. (6)

若对于[Ā(ςk), B̄v(ςk), B̄r(ςk), C̄(ςk)] ∈ Ω̄ , LPV
增广系统(5)鲁棒稳定,则对[A(ςk), Bv(ςk), B(ςk)] ∈
Ω ,线性参变系统(4)鲁棒稳定.

3 主主主环环环飞飞飞行行行控控控制制制律律律设设设计计计(Main-loop flight
control law design)
鲁棒模型预测控制是实现优化的同时保证系统

闭环稳定的有效控制策略,其研究成果主要针对多
面体不确定性和结构反馈不确定性两种类型, 且控
制器不依赖于结构参数. 但是过驱动飞行器在包线
内飞行时参数ςk具有时变且可测的特点, 包括文献
[13–16]在内的大部分鲁棒预测控制器都有一定的
保守性[20]. 为此, 本文结合文献 [18–20]的变参数鲁
棒预测控制思想,充分考虑多面体组合存在的所有

不确定性, 利用可测时变参数ςk构造主环飞行控制

律,实现对参考指令的有效跟踪.

3.1 鲁鲁鲁棒棒棒预预预测测测滚滚滚动动动优优优化化化指指指标标标(Receding horizon
optimal objectives for robust prediction)
针对离散凸多面体线性参变系统(4), 目标是设

计鲁棒预测控制器, 使得闭环系统的稳定状态被驱
动到(x̄ss, ṽr,ss)=(0,0),从而保证稳态误差ẽss→0.

不妨定义k时刻线性参变系统(4)的二次型鲁棒
预测滚动优化性能指标

min
ṽr(k)

max
[Ā,B̄v,B̄r,C̄]∈Ω̄

J∞(k) =

∞∑
τ=0

‖x̄(k + τ |k)‖2
Qx̄

+ ‖ṽr(k + τ |k)‖2
Rṽ

, (7)

其中: x̄(k + τ |k)表示k时刻基于系统(5)对k + τ时

刻x̄的预测值, ṽr(k + τ |k)表示经滚动优化得到的虚
拟控制指令序列, Qx̄, Rṽ均为正定对称加权矩阵.

性能指标式(7)通过min-max函数要求所有的
[Ā(ςk), B̄v(ςk), B̄r(ςk), C̄(ςk)] ∈ Ω̄ , 在最坏情形下
目标J∞(k)达到最小值. J∞(k)包含增广系统(5)当
前时刻与未来时刻状态和输入的二次加权, 可实现
控制过程中系统动态误差和能量消耗综合最优[13].
式(7)中优化值J∗∞的大小将体现算法的最优性. 不妨
定义性能评价函数

z̃(k) = Cz̃,x̄x̄(k) + Dz̃,ṽṽr(k), (8)

其中:

CT
z̃x̄ = [Q0.5

x̄ 0], DT
z̃,ṽ = [0 R0.5

ṽ ].

从而二次型鲁棒预测性能指标转化为

J∞(k) =
∞∑

τ=0

z̃T(k + τ |k)z̃(k + τ |k).

为保证r̃(k)作用下控制系统(5)的闭环性能, 假设
µ > 0为其H∞鲁棒性能上界,即满足

‖Tz̃r̃‖2
∞ < µ. (9)

3.2 主主主环环环虚虚虚拟拟拟控控控制制制律律律设设设计计计(Main-loop virtual flight
control law design)
引引引理理理 1 [27](Schur补引理) 对称分块矩阵

X =

[
X11 ∗
X21 X22

]
,

其中: X11 = XT
11, X22 = XT

22. 以下3个条件等价:

1) X > 0;

2) X22 > 0, X11 −XT
21X

−1
22 X21 > 0;

3) X11 > 0, X22 −X21X
−1
11 XT

21 > 0.

引引引理理理 2 对于离散状态空间系统{
xd(k + 1)=Adxd(k)+Bdud(k),
zd(k)=Cdxd(k)+Ddud(k), xd(0)=0,

(10)
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对k>0和µd >0,若存在对称矩阵Pd(k)>0,满足

Λd(k) =[
AT

d Pd(k + 1)Ad − Pd(k) + CT
d Cd

BT
d Pd(k + 1)Ad + DT

d Cd

∗
−µdI + BT

d Pd(k + 1)Bd + DT
d Dd

]
6 0, (11)

则系统稳定且H∞鲁棒性能指标‖Tzdud‖2
∞ 6 µd.

证 对∀k>0,选择Lyapunov函数

Vd(k) = xT
d (k)Pd(k)xd(k),

其中Pd(k)>0为相应维数对称阵. 代入式(10)可知

Vd(k + 1)− Vd(k) =

uT
d (k)BT

d Pd(k + 1)Bdud(k) +

xT
d (k)

(
AT

d Pd(k + 1)Ad − Pd(k)
)
xd(k) +

xT
d (k)AT

d Pd(k + 1)Bdud(k) +

uT
d (k)BT

d Pd(k + 1)Adxd(k),

左右同时加上zT
d (k)zd(k) − µdu

T
d (k)ud(k), 进一

步根据引理1和式(10)可知,

Vd(k + 1)− Vd(k) =

−‖zd(k)‖2 + µd‖ud(k)‖2 +
[

xd(k)
ud(k)

]T

Λd(k)

[
xd(k)
ud(k)

]
,

其中Λd(k)如式(11). 对∀k>0,当Λd(k) 6 0时存在

Vd(k + 1)−Vd(k)6−‖zd(k)‖2+µd‖ud(k)‖2, (12)

AT
d Pd(k + 1)Ad − Pd(k) + CT

d Cd 6 0. (13)

对式(10)对应的自治系统,选择Lyapunov函数:

V 0
d (k) = xT

d (k)Pd(k)xd(k),

则由式(13)知, 对∀k > 0, 满足V 0
d (k + 1) 6 V 0

d (k).
结合Lyapunov定理知系统(10)稳定,且xd(∞) = 0,
从而Vd(0) = 0, Vd(∞) = V 0

d (∞) = 0 [27–29]. 进
一步对∀k > 0, Λd(k) 6 0时将式(12)从k = 0叠加
到k = ∞可得[28–29]:

∞∑
k=0

‖zd(k)‖2 6 µd

∞∑
k=0

‖ud(k)‖2 ⇒

‖Tzdud
‖2
∞ 6 µd.

因此引理2得证. 证毕.

注注注 1 对系统(10)从k = 0开始按式(11)步进式离

散计算矩阵序列Pd(k)的过程中, 在k = k0时刻只需求

解满足Λd(k0) 6 0要求的正定矩阵Pd(k0), 且此刻已隐

含Pd(k)序列对k0之前的任意时刻式(11)成立.

定定定理理理 1 对于过驱动飞行器线性参变系统的

鲁棒预测控制优化问题:



min
ṽr(k)

max
[Ā,B̄v,B̄r,C̄]∈Ω̄

J∞(k)

s.t. x̄(k + 1) = Ā(ςk)x̄(k) + B̄v(ςk)ṽr(k)+
B̄r(ςk)r̃(k + 1).

(14)

若存在常数γ > 0, 矩阵Yi,j ∈Rq×(n+p), 对称正定
矩阵Zi∈R(n+p)×(n+p), i, j ∈ Ξ ,满足凸优化问题:

min
µ,γ,Yi,j ,Zi

γ, (15)

s.t.

[
γ ∗

x̄(k|k) Zi

]
> 0, i ∈ Ξ , (16)




−Zp(i, j, s) ∗ ∗ ∗ ∗
0 −µI ∗ ∗ ∗

Cz̃,x̄Zp(i, j, s) 0 −I ∗ ∗
Dz̃,ṽFp(i, j, s) 0 0 −I ∗

Ap(i, j, s) B̄r 0 0 −Zl




6 0,

l ∈ Ξ , i ∈ Ξ , j = i , · · ·,L, s = j , · · ·,L, (17)

其中:

4Zp(i, j, s) = 2Zi + Zj + Zs, Yi,j = FiZj ,

4Fp(i, j, s) = Yi,j + Yi,s + Yj,s + Ys,j ,

4Ap(i, j, s) =

ĀiZj + ĀiZs + ĀjZs + ĀsZj +

B̄v,iYj,s + B̄v,iYs,j + B̄v,jYi,s + B̄v,sYi,j ,

则对于τ > 0,存在满足式(7)的鲁棒预测控制器



ṽr(k + τ |k) = F (k)x̄(k + τ |k),

F (k) =
L∑

i=1
ςi(k)Fi,

Fi =
L∑

j=1
L−1Yi,jZ

−1
j = Yi,1Z

−1
1 ,

(18)

且闭环系统满足H∞鲁棒性能指标(9).

证 若τ > 0,定义Lyapunov函数:

V (τ, k) = x̄T(k + τ |k)P (τ, k)x̄(k + τ |k),

P (τ, k)=
L∑

i=1
ςi(k + τ)Pi >0, Pi ∈ R(n+p)×(n+p).

对于鲁棒预测控制器:

ṽr(k + τ |k) = F (k)x̄(k + τ |k),

其中F (k)为鲁棒预测控制增益矩阵, 不妨令F (k)

=
L∑

i=1
ςi(k)Fi,则对τ > 0:

V (τ + 1, k)− V (τ, k) =
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[

x̄(k + τ |k)
r̃(k + τ + 1)

]T

Λ1(k)

[
x̄(k + τ |k)

r̃(k + τ + 1)

]
, (19)

其中:

Λ1(k) =

[
ĀT

cl(τ, k)P (τ + 1, k)Ācl(τ, k)− P (τ, k)
B̄T

r (τ, k)P (τ + 1, k)Ācl(τ, k)

∗
B̄T

r (τ, k)P (τ + 1, k)B̄r(τ, k)

]
,

Ācl(τ, k) =
L∑

i=1
ςi(k + τ)

(
Āi + B̄v,iF (k)

)
,

P (τ +1, k)=
L∑

l=1

ςl(k+τ +1)Pl, Pl∈R(n+p)×(n+p).

在增广系统最终稳定到(x̄ss, ṽr,ss)时, x̄(∞|k)
= 0,V (∞, k) = 0. 将式(19)从τ = 0叠加到τ = ∞,
可得

−V (k) =

∞∑
τ=0

[
x̄(k + τ |k)

r̃(k + τ + 1)

]T

Λ1(k)

[
x̄(k + τ |k)

r̃(k + τ + 1)

]
. (20)

由ṽr(k + τ |k) = F (k)x̄(k + τ |k)知,式(8)可转化为

z̃(k + τ |k) = (Cz̃,x̄ + Dz̃,ṽF (k)) x̄(k + τ |k),

明显存在CT
z̃,x̄Dz̃,ṽ =0. 进而鲁棒预测性能指标

J∞(k) =

µ
∞∑

τ=0
r̃T(k + τ + 1)r̃(k + τ + 1) +

∞∑
τ=0

[
x̄(k + τ |k)

r̃(k + τ + 1)

]T

Λ2(k)

[
x̄(k + τ |k)

r̃(k + τ + 1)

]
, (21)

其中

Λ2(k) =

[
CT

z̃,x̄Cz̃,x̄ + FTDT
z̃,ṽDz̃,ṽF ∗

0 −µI

]
.

将式(20)和式(21)相加,得

J∞(k) =

V (k) +µ
∞∑

τ=0
r̃T(k+τ +1)r̃(k+τ +1)+

∞∑
τ=0

[
x̄(k + τ |k)

r̃(k + τ + 1)

]T

Λ(k)

[
x̄(k + τ |k)

r̃(k + τ + 1)

]
, (22)

其中Λ(k) = Λ1(k) + Λ2(k).
结合引理2和假设2可知, 对∀k > 0, Λ(k) 6

0时,闭环系统满足H∞鲁棒性能指标式(9). 进而结
合式(22),当满足

J∞(k)6V (k)+µ
∞∑

τ=0
r̃T(k+τ +1)r̃(k+τ +1) (23)

时, 由注1可知最小化式(23)右侧的J∞(k)上界既
可使闭环系统满足H∞鲁棒性能指标式(9),也能实
现鲁棒预测性能指标式(7)达到最优[16].

在任意时刻k,给定r(k), r̃(k)有界为常值,即
∞∑

τ=0
r̃T(k + τ + 1)r̃(k + τ + 1) = r̂2 <

_
r < ∞.

从而V (k)最小时即可保证优化指标J∞(k)上界最
小. 对于i ∈ Ξ ,令

Zi = P−1
i , (24)

则

Z(τ, k) =
L∑

i=1
ςi(k + τ)Zi.

在k时刻, 若满足x̄T(k)P (k)x̄(k) 6 γ, 根据引理1
知式(23)转化为

J∞(k) 6 γ + µr̂2,

s.t.

[
γ ∗

x̄(k|k) Zi

]
> 0, i ∈ Ξ .

由于在任意k时刻r̂2为较大的常值, 则满足式
(7)和式(9)的混合优化问题可转化为





min
µ,γ,F,Pi,Zi

γ,

s.t. Λ 6 0, 式(16).
(25)

进一步由引理1和Λ 6 0可以得到



−P (τ, k) ∗ ∗ ∗ ∗
0 −µI ∗ ∗ ∗

Cz̃,x̄ 0 −I ∗ ∗
Dz̃,ṽF (k) 0 0 −I ∗
Ācl(τ, k) B̄r 0 0 −P−1(τ + 1, k)




60,

(26)

式(26)成立仅当P (τ + 1, k)的所有顶点满足



−P (τ, k) ∗ ∗ ∗ ∗
0 −µI ∗ ∗ ∗

Cz̃,x̄ 0 −I ∗ ∗
Dz̃,ṽF (k) 0 0 −I ∗
Ācl(τ, k) B̄r 0 0 −P−1

l




6 0, l ∈ Ξ .

式(26)左、右乘diag{P−1(τ, k), I, I, I, I},可得



−Z(τ, k) ∗ ∗ ∗ ∗
0 −µI ∗ ∗ ∗

Cz̃,x̄Z(τ, k) 0 −I ∗ ∗
Dz̃,ṽF (k)Z(τ, k) 0 0 −I ∗
Ācl(τ, k)Z(τ, k) B̄r 0 0 −Zl




6 0. (27)
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为约简矩阵不等式(27),经参变量转换[19–20]可

将Z(τ, k), F (k)Z(τ, k), Ācl(τ, k)Z(τ, k)表示为

Z(τ, k) =
L∑

i=1
ςi(k + τ)Zi =

L∑
i=1

L∑
j>i

2ςi(k + τ)ςj(k + τ)
Zi + Zj

2
=

L∑
i=1

L∑
j>i

L∑
s>j

4ςi(k + τ)ςj(k + τ)ςs(k + τ)Zz(i, j, s),

F (k)Z(τ, k) =
L∑

j=1
ςi(k)Fj

L∑
s=1

ςs(k + τ)Zs =

L∑
i=1

L∑
j=1

L∑
s=1

ςi(k)ςj(k)ςs(k + τ)FjZs =

L∑
i=1

L∑
j>i

L∑
s>j

4ςi(k)ςj(k)ςs(k + τ)Fz(i, j, s),

Ācl(τ, k)Z(τ, k) =
L∑

i=1
ςi(k + τ)Āi

L∑
s=1

ςs(k + τ)Zs+

L∑
i=1

ςi(k+τ)B̄v,i

L∑
j=1

ςj(k+τ)Fj

L∑
s=1

ςs(k+τ)Zs =

L∑
i=1

L∑
j>i

L∑
s>j

4ςi(k + τ)ςj(k + τ)ςs(k + τ)Az(i, j, s),

(28)

其中:

Zz(i, j, s) =
2Zi + Zj + Zs

4
,

Fz(i, j, s) =
FiZj + FiZs + FjZs + FsZj

4
,

Az(i, j, s) =

ĀiZj + ĀiZs + ĀjZs + ĀsZj

4
+

B̄v,iFjZs + B̄v,iFsZj + B̄v,jFiZs + B̄v,sFiZj

4
.

由于
L∑

i=1

L∑
j>i

L∑
s>j

4ςi(k + τ)ςj(k + τ)ςs(k + τ) = 1,

L∑
i=1

L∑
j>i

L∑
s>j

4ςi(k)ςj(k)ςs(k + τ) = 1,

则满足下述不等式的情况下,式(27)成立:


−Zz(i, j, s) ∗ ∗ ∗ ∗
0 −µI ∗ ∗ ∗

Cz̃,x̄Zz(i, j, s) 0 −I ∗ ∗
Dz̃,ṽFz(i, j, s) 0 0 −I ∗

Az(i, j, s) B̄r 0 0 −Zl




6 0,

l ∈ Ξ , i ∈ Ξ , j = i , · · ·,L, s = j , · · ·,L. (29)

令Yi,j = FiZj ,则存在

Fi = Yi,1Z
−1
1 = Yi,2Z

−1
2 = · · · = Yi,LZ−1

L .

由式(29)知式(17)成立,得到控制律(18). 证毕.

注注注 2 通过式(28)变量转换, LPV式(27)对应的线性

矩阵不等式数由L3减少至(L3 + 3L2 + 2L)/6 ¿ L3.

推推推论论论 1 对于多面体LPV增广系统, 如果存在
最优鲁棒预测控制器使得J∞(k)最小,则

V (τ + 1, k) 6 V (τ, k) .

证 由J∞(k)最小可知V (τ, k)最小, 根据Λ(k)
6 0得增广系统状态满足



ĀT
cl(τ, k)P (τ + 1, k)Ācl(τ, k)− P (τ, k)

B̄T
r (τ, k)P (τ + 1, k)Ācl(τ, k)

0
Cz̃,x̄

Dz̃,ṽF (k)
∗ ∗ ∗ ∗

B̄T
r (τ, k)P (τ + 1, k)B̄r(τ, k) ∗ ∗ ∗

0 −µI ∗ ∗
0 0 −I ∗
0 0 0 −I




60,

显然Λ1(k) 6 0. 结合式(19)知推论1成立. 证毕.

推推推论论论 2 问题(14)的控制器在k时刻的解在k+
1时刻依然是可行解.

证 参考文献[13, 19],由推论1可以直接得到推
论2成立. 证毕.

推推推论论论 3 考虑多面体LPV增广系统(5),假设最
优化问题式(15)–(18)在k时刻存在最优解γ, Yi,j及

Zi,则集合ε = {z|zTP (0)z 6 γ(0)}是LPV系统预
测增广状态的椭球不变集.

证 若定理1的优化问题有解,则满足

x̄T(k)P (k)x̄(k) 6 γ(k).

根据推论1知V (τ, k)随k递减,因此在k + 1时刻:

x̄T(k + 1)P (k + 1)x̄(k + 1) 6 x̄T(k)P (k)x̄(k) 6
· · · 6 x̄T(0)P (0)x̄(0) 6 γ(0).

即推论3成立. 证毕.

主环控制律的设计过程需要反馈控制矩阵的

在线计算, 具有较大计算量, 很难在单个采样周
期T中实现. 由推论2可知, 在所有工作点[Ā, B̄v,

B̄r, C̄] ∈ Ω̄ 覆盖的包线内, 可按实际计算周期Ts

(Ts > T )进行控制器设计,用当前状态下计算得到
的飞行控制律直接在下一个计算周期中控制飞机,
满足飞控系统实时性要求的同时实现控制律的滚

动优化计算.
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4 动动动态态态控控控制制制分分分配配配器器器设设设计计计(Dynamic control al-
location design)
控制分配方法通常考虑的控制优化性能指标

包括操纵面偏转能量最低、虚拟指令跟踪误差最

小、执行器动态性能最优等[24]. 其中考虑执行器
动态性能的方法称为动态控制分配方法, 能够根
据执行器的偏转速率协调实现指令合理分配. 为
此,本文针对操纵面带约束的情形,提出一种综合
考虑操纵面偏转、跟踪误差和动态性能的动态控

制分配器设计方法.

4.1 无无无约约约束束束动动动态态态控控控制制制分分分配配配器器器(Unconstrained dy-
namic control allocation)
根据主环设计的鲁棒预测虚拟控制律式(18),

以ṽr(k)为执行器控制的虚拟指令增量, 建立无约
束动态控制分配模型为

min
u(k)

J = ‖W1(u(k)− ud(k))‖2 +

‖W2(u(k)− u(k − 1))‖2, (30)

s.t. ṽr(k) = B(ςk)u(k)− vr(k − 1), (31)

其中: ud(k)为执行器期望控制指令, W1,W2 ∈
Rm×m为非奇异对称加权矩阵.

定定定理理理 2 动态控制分配问题(30)–(31)通解为

u(k) = (I −G(k)B(ςk))W−2W 2
1 ud(k) +

(I −G(k)B(ςk))W−2W 2
2 u(k − 1) +

G(k)(ṽr(k) + vr(k − 1)), (32)

其中:

G(k) = W−2BT(ςk)(B(ςk)W−2BT(ςk))−1,

W = (W 2
1 + W 2

2 )0.5.

证 混合优化目标J可转化为

J = ‖W1(u(k)− ud(k))‖2 +

‖W2(u(k)− u(k − 1))‖2 =

(u(k)− ud(k))TW 2
1 (u(k)− ud(k)) +

(u(k)− u(k − 1))TW 2
2 (u(k)− u(k − 1)) =

uT(k)(W 2
1 + W 2

2 )u(k) +

uT(k − 1)W 2
2 u(k − 1) + uT

d (k)W 2
1 ud(k)−

2uT(k)(W 2
1 ud(k) + W 2

2 u(k − 1)).

(33)

定义:

W = (W 2
1 + W 2

2 )0.5, (34)

u0(k) = W−2(W 2
1 ud(k) + W 2

2 u(k − 1)), (35)

则目标函数:
Js = ‖W (u(k)− u0(k))‖2 =

(u(k)− u0(k))TW 2(u(k)− u0(k)) =

uT(k)W 2u(k) + uT
0 (k)W 2u0(k)−

2uT(k)(W 2
1 ud(k) + W 2

2 u(k − 1)). (36)

对比式(33)–(36)可知, J和Js仅相差一个常数

项,即动态控制分配模型可转化为
min
u(k)

Js = ‖W (u(k)− u0(k))‖2 ,

s.t. ṽr(k) = B(ςk)u(k)− vr(k − 1).
(37)

作变量替换,令e(k) = W (u(k)− u0(k)),则

u(k) = u0(k) + W−1e(k),

B(ςk)(u0(k) + W−1e(k))− vr(k − 1) = ṽr(k).

根据伪逆法的结论[21, 24],问题(37)的解为

e(k) =
(
B(ςk)W−1

)+ (ṽr(k)−
B(ςk)u0(k) + vr(k − 1)) ,

其中上标“+”表示矩阵的Moore-Penrose逆. 从而



u(k) = u0(k) + G(k)(ṽr(k)−
B(ςk)u0(k) + vr(k − 1)),

G(k) = W−1(B(ςk)W−1)+.

根据式(34)和式(35)可知定理2成立. 证毕.

4.2 约约约束束束动动动态态态控控控制制制分分分配配配器器器(Constrained dynamic
control allocation)
过驱动飞行器受到结构、载荷等物理约束, 执

行器的偏转范围是受限的[26],其位置约束和速率
约束可构成凸集

Φ = {u|umin 6 u(k) 6 umax, Tρmin 6
u(k)− u(k − 1) 6 Tρmax},

其中: umax和umin、ρmax和ρmin为执行器位置和

速率的最大值和最小值, T为采样周期.可转化为



Φ = {u(k)|u(k) 6 u(k) 6 ū(k)},
u(k) = max{umin,u(k − 1) + Tρmin},
ū(k) = min{umax,u(k − 1) + Tρmax},

(38)

其中ū(k)和u(k)为执行器当前时刻的上下限.

控制分配方法中处理执行器物理约束的算法

主要分为两类,一类是采用有效集等优化算法,另
一类就是级联广义逆、串接链等级联算法. 由于后
一类算法相比前一类实时性好得多[30],本文借鉴
级联广义逆[1, 30]解决部分执行器饱和问题的思想,
在无约束动态控制分配器的基础上提出一种带约

束的级联动态控制分配方法. 其计算步骤如下:
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步步步骤骤骤 1 对操纵面进行编号,记为κ.

步步步骤骤骤 2 根据式(32)计算u(k), 记u(k)中饱和
量为usat(k),未饱和量为uunsat(k),相应的编号分
别记为κsat(k)和κunsat(k). 如果u(k) ∈ Φ, 转步骤
6,否则转步骤3.

步步步骤骤骤 3 记usat(k)对应的效率矩阵为Bsat(k),
可得到使

‖vr(k)−Bsat,i(ςk)usat,i(k)‖2
2 (39)

最小的控制指令usat,i(k),转步骤4.

步步步骤骤骤 4 如果所有操纵面均饱和,则转步骤6,
否则转步骤5.

步步步骤骤骤 5 令

vr(k) = vr(k)−Bsat,i(ςk)usat,i(k),

剔除第i副操纵面,并加入已剔除操纵面组成的向
量urej(k),更新其对应的编号集κrej,转步骤2.

步步步骤骤骤 6 将编号κrej, κsat和κunsat与κ进行匹

配, 重组urej(k), usat(k)和uunsat(k), 从而得到操
纵面对应的控制指令u(k),计算终止.

注注注 3 若虚拟控制指令超出了可达集,则级联动态控

制分配器逐次分配控制指令给当前控制性能最好的执行

器,算法至多计算m − 1次即可终止.若虚拟控制指令没有

超出可达集,则级联动态控制分配器与无约束动态控制分

配器的分配效果一致.

注注注 4 约束动态控制分配器将执行器动态引入优化

目标,与文献[1, 21, 25]中的静态控制分配器相比,能够更好

地保证系统的动态性能[30].

5 仿仿仿真真真验验验证证证(Simulation experiment)
5.1 仿仿仿真真真模模模型型型(Simulation model)
以某多操纵面战斗机仿真模型[21, 30–31]为对

象, 采用图1所示的模块化级联控制结构, 对提出
的LPV变增益鲁棒预测跟踪控制方案的有效性进
行验证. 控制量uT =(uc, ule, ure, ur)分别表示飞机
的鸭翼、左升降副翼、右升降副翼和方向舵,相应
的偏转速率记为ρT = (ρc, ρle, ρre, ρr). 操纵面相
互独立,位置约束为

uT
max =(25, 30, 30, 30),

uT
min =−1×(55, 30, 30, 30).

相应的速率约束为

ρT
max = −ρT

min = (50, 150, 150, 100).

选择虚拟控制vT = (v1, v2, v3)分别表示滚转、
俯仰和偏航角加速度,迎角α、侧滑角β、滚转角速

度p、俯仰角速度q和偏航角速度r为状态量, 参考
指令(REF)为rT = (α, β, p). 设计以下两种方案与
传统增益调度控制方法进行对比仿真实验:

方方方案案案 1 LPV变增益控制(LPV control, LPVC)
的情形: 根据定理1设计LPV变增益鲁棒预测虚拟
控制指令, 再按带操纵面约束的级联动态控制分
配方法进行指令分配.

方方方案案案 2 传统增益调度(gain-scheduling, GS)的
情形: 根据文献[1, 32]在工作点处设计标称飞行控
制律和控制分配器, 通过工作点控制参数的拟合
直接进行增益调度[9].

5.2 闭闭闭环环环仿仿仿真真真(Closed-loop simulation)
假设飞机从工作点马赫数Ma = 0.25, 高度H

= 3000m加速爬升至工作点Ma = 0.35, H =
4000m,参数ςk通过线性插值获取,设计控制器涉
及的飞机模型根据实际飞行状态线性化得到, 仿
真则采用实际飞机. 在任意时刻k, 通过构建多面
体线性参变增广模型, 根据定理1设计主环虚拟
控制律ṽr(k), 代入定理2求解无约束的控制指令
u(k), 进而按照约束动态控制分配器即可得到操
纵面指令u(k).
在t = 2 ∼ 8 s时给定最大幅值分别为25◦的迎

角和150 (◦)/s的滚转角速度指令. 本文选择鲁棒
预测性能加权Qx̄ = I8, Rṽ = 10−4I3,控制分配权
值W1 = I4, W2 = diag{2, 3, 3, 5}. 以中间工作点
Ma = 0.30, H = 3500m为参考状态, 按照文献
[25]构造虚拟控制指令可达集,从幅值上定性地考
察方案 1和方案 2控制分配器生成的虚拟控制指
令与可达集的立体几何关系,分别如图2–3所示.

对比图2–3可以看出, 两种方案生成的虚拟控
制指令与参考可达集边界的幅值相当, 基本没有
大范围超出参考可达集的情况,其中方案1的实际
虚拟控制指令分布比较集中.

图 2 可达集中方案1的虚拟控制指令

Fig. 2 The virtual control of scheme I in attainable subset
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图 3 可达集中方案2的虚拟控制指令

Fig. 3 The virtual control of scheme II in attainable subset

图 4–6所示分别为方案 1和方案 2控制作用下
飞机的状态响应曲线、操纵面位置以及速率响应

曲线.需要指出的是,传统增益调度控制不能保证
整个工作区间内的鲁棒稳定性、鲁棒性能[12], 在
实际调参过程中不可避免地出现了响应慢、超调

量大、跟踪不准确等问题,必须经过反复的数值调
参实验[9].

图4–6中方案2的仿真则是反复实验得到的一
组较好的结果.

图 4 状态的动态响应过程

Fig. 4 The response of states

图 5 操纵面的动态响应过程

Fig. 5 The response of effectors

图 6 操纵面偏转速率的动态响应过程

Fig. 6 The response of effector rates

由图 4–5可以看出, 方案 2虽然实现了参考指
令的跟踪, 但对迎角和侧滑角的控制性能比较
差, 明显地出现了滞后和稳态误差, 俯仰角速度
和侧滑角都有一定的超调量. 相比而言,方案 1能
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使LPV过驱动飞行控制系统闭环稳定, 较好地实
现了对参考指令的快速跟踪, 并通过考虑冗余执
行器的物理特性和动态性能, 所有操纵面指令分
配协调合理. 结合图5–6可知, 操纵面指令均未超
出偏转的位置约束和速率约束范围, 表明了控制
分配策略的有效性,其中方案1的动态过程波动比
方案 2较大.这说明: 在参考指令变化较大时鲁棒
预测控制器生成了较大的控制指令, 控制分配器
能够考虑所有操纵面的控制效能, 在物理约束范
围内使操纵面最快地变化至最大的可达偏转角,
以尽可能实现期望虚拟指令, 但对参考指令的跟
踪仍稍有滞后. 值得注意的是, 方案1可生成更小
的侧滑角,有利于实现飞机的协调转弯.

从总体来看, 考虑飞行时变参数设计的方案1
不用反复调参, 能够更好地发挥冗余操纵面的控
制效能,整体优于传统增益调度方案2.

6 结结结论论论(Conclusions)
本文针对过驱动飞行器在包线内飞行参数时

变的特点, 基于鲁棒预测控制理论研究了变增益
跟踪控制器的设计问题. 在建立飞行器多面体
LPV数学模型的基础上, 构造了包含跟踪指令误
差的增广系统模型. 采用增广状态量和虚拟控制
增量的二次型无限时域min-max函数为控制性能
指标,结合H∞性能要求将鲁棒预测控制问题转化
为线性矩阵不等式凸优化问题, 并通过参变量形
式转换减少了线性矩阵不等式的个数, 设计了主
环虚拟控制律. 进一步建立了包含执行器动态特
性的无约束控制分配模型, 并考虑操纵面偏转约
束设计了级联动态控制分配策略. 在某多操纵面
飞行器上的对比仿真表明, LPV变增益控制方案
相比传统控制方案有更好的跟踪性能, 实现了操
纵面的合理分配, 能够更好地发挥冗余操纵面的
控制效能.但是, LPV变增益控制方案的虚拟控制
律设计过程存在控制反馈矩阵的在线计算问题,
为提高控制律计算效率、减小保守性,下一步值得
从以下3方面展开研究: 1) 提高求解器运算速度;
2) 引入扩张(dilation)技术[20]; 3) 对飞行包线的工
作点进行分块,逐块设计可行的虚拟控制律.
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