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高超声速飞行器大包线切换ＬＰＶ控制方法

张增辉，杨凌宇，申功璋＊

北京航空航天大学 飞行器控制一体化技术重点实验室，北京　１００１９１

摘　要：高超声速飞行器飞行包线和参数变化范围大，气动参数存在较强不确定性，要求控制器能够适应大的飞行包线

并具有较好的鲁棒性。针对上述问题，提出一种基于间隙度量的大包线滞后切换线性变参数（ＬＰＶ）控制方法。依照时

变参数将设计包线划分为若干子区域，将多胞理论和间隙度量引入控制器求解，提出了基于最优间隙度量的ＬＰＶ控制

方法，并利用此方法独立设计各子区域的ＬＰＶ控制器，以改善控制器控制性能和鲁棒性能；利用基于重叠区域的滞后切

换策略实现大包线内各子区域控制器的切换，以抑制切换面附近控制器的切换抖动，并证明了切换闭环系统的稳定性；

最后以某型高超声速飞行器为对象设计了大包线滞后切换ＬＰＶ控制器。仿真结果表明该方法可实现控制指令的精确

跟踪，提高设计包线内ＬＰＶ控制器的控制性能和鲁棒性能，并能保证切换系统的稳定性。

关键词：线性变参数控制；切换系统；高超声速飞行器；大包线；间隙度量；滞后切换
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　　高超声速飞行器飞行包线范围大，气动特性
和飞行动力学特性变化剧烈，参数存在较强的不
确定性，因此对飞行控制系统有着很高的要求，其
控制系统必须能够适应较大参数变化范围并具有

较好的鲁棒性［１－４］。传统的增益调参方法在大包
线内的调参过程极其繁杂，对系统的不确定性鲁
棒性较差，并且无法从理论上保证系统在整个包
线内的稳定性［５］。线性变参数（Ｌｉｎｅａｒ　Ｐａｒａｍｅｔｅｒ
Ｖａｒｙｉｎｇ，ＬＰＶ）控制是一种新颖的增益调度技术，
通过实时可测或可估计的系统参数变化体现系统

时变特性，可在整个参数轨迹上保证鲁棒稳定性
和鲁棒性能［５－６］，该方法克服了传统增益调参控制
器的插值问题和稳定性问题，大大减少了调参工
作量，同时保证了工程实现性，被广泛用于飞机、
导弹、卫星等航空航天系统的控制器设计研究
中［７－１３］。但是随着飞行包线范围的扩大，系统的

时变参数范围随之变大，大的设计包线内单一的

ＬＰＶ控制器性能将变得很差甚至无法求得ＬＰＶ
控制器。Ｌｕ等［１１－１３］将ＬＰＶ控制方法与切换控制
理论相结合，提出了一种基于参变Ｌｙａｐｕｎｏｖ函
数的切换ＬＰＶ控制方法，并将其应用于Ｆ－１６飞
机进行了验证；Ｈｕ和Ｙｕａｎ［１４］将此方法应用于核
蒸汽发生器的水位控制，取得了良好的控制器效
果；袁士春等［１５］忽略了参变Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数矩阵
的参数导数项，简化了线性矩阵不等式（ＬＭＩ）的
求解。但此类基于参变 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数的 ＬＰＶ
方法需求解无穷多组 ＬＭＩ，而网格化的求取方
法［１６］随着高超声速飞行器飞行包线的增大，需求
解的ＬＭＩ将呈级数增加，使控制器求解变得非常
困难，并且网格化方法也无法从理论上保证求解
控制器的稳定性。
针对上述问题，本文提出了一种新的大包线
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切换ＬＰＶ控制方法。针对各子区域的飞行器模
型，将多胞理论、间隙度量和单一Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数
引入控制器求解，以简化控制器求解过程，降低系
统的保守性，并从理论上保证系统的稳定性；采用
基于重叠区域的滞后切换策略实现子控制器组之

间的切换，以保证切换系统的稳定性和切换平稳
性。最后将其应用于某型高超声速飞行器中进行
了仿真验证。

１　切换ＬＰＶ系统

考虑如下非线性系统：
ｘ＝ｆ　ｘ，ｖ，ｕ，（ ）ｗ
ｚ＝ｃ１ ｘ，ｖ，ｕ，（ ）ｗ

ｙ＝ｃ２ ｘ，ｖ，ｕ，（ ）
烅
烄

烆 ｗ

（１）

式中：ｘ∈Ｒｎ为系统状态；ｕ∈Ｒｎｕ 为系统输入信
号；ｚ∈Ｒｎｚ为所控制的误差信号；ｙ∈Ｒｎｙ 为输入
到控制系统的测量输出信号；ｗ∈Ｒｎｗ 为外部调
参信号或外来信号（如参考信号）；ｖ∈Ｒｎｖ 为干扰
和噪声输入信号。根据非线性系统的时变特性，
选择调参变量θ∈ＰＲｋ ，θ为可测量或可估计
的矢量参数，Ｐ为系统变参数区域。则非线性系
统（１）可写成如下的开环ＬＰＶ系统［１１］

熿

燀

：
ｘ燄

燅

ｚ
ｙ
＝

Ａ（θ） Ｂ１（θ） Ｂ２（θ）

Ｃ１（θ） Ｄ１１（θ） Ｄ１２（θ）

Ｃ２（θ） Ｄ２１（θ） Ｄ２２（θ

熿

燀

燄

燅）

熿

燀

燄

燅

ｘ
ｖ
ｕ

（２）

式中：Ａ、Ｂ１、Ｂ２、Ｃ１、Ｃ２、Ｄ１１、Ｄ１２、Ｄ２１和 Ｄ２２为

ＬＰＶ系统矩阵。
假设Ｐ可由一系列切换面分割为一组子区

域集 Ｐ｛ ｝ｉ　ｉ∈ＺＮ 即Ｐ＝∪Ｐｉ，ＺＮ ＝ １，２，…，｛ ｝Ｎ ，
各子区域可以互相重叠或是互联。对于开环

ＬＰＶ系统，不同的子区域可独立设计 ＬＰＶ 控
制器

熿

燀

：

ｘｋ燄

燅ｕ
＝
Ａｋ，ｉ（θ） Ｂｋ，ｉ（θ）

Ｃｋ，ｉ（θ） Ｄｋ，ｉ（θ
熿

燀

燄

燅

熿

燀）
ｘｋ燄

燅ｙ
，ｉ∈ＺＮ （３）

式中：ｘｋ∈Ｒｎｋ 为控制器状态。当调参变量θ碰
到切换面时，对不同区域的子控制器进行切换，通
过合适的切换策略保证设计包线内闭环系统稳

定。综合式（２）和式（３），可得闭环切换 ＬＰＶ
系统

熿

燀

：

ｘｃｌ燄

燅ｚ
＝
Ａｃｌ，σ（θ） Ｂｃｌ，σ（θ）

Ｃｃｌ，σ（θ） Ｄｃｌ，σ（θ
熿

燀

燄

燅）
ｘｃｌ熿

燀

燄

燅ｖ
（４）

式中：ｘＴｃｌ＝ ｘＴ　 ｘＴ［ ］ｋ ∈Ｒｎ＋ｎｋ；σ为切换信号。

２　大包线切换ＬＰＶ控制方法

２．１　基于间隙度量的ＬＰＶ控制原理

定义１［１７］　矩阵多胞可定义成由有限个顶点
矩阵Ｎｍ 所组成的凸组合，Ｎｍ 具有相同的维数。
具体可描述为

Ｃｏ　Ｎｍ，ｍ＝１，２，…，｛ ｝ｒ∶＝

∑
ｒ

ｍ＝１
αｍＮｍ：αｍ ≥０，∑

ｒ

ｍ＝１
αｍ ＝烅

烄

烆
烍
烌

烎
１ （５）

定义２［１７］　设变参数向量ρ（ｔ）∈Ｒｌ，ｌ为时变
参数向量ρ（ｔ）的维数，且ρ（ｔ）＝ｐ（θ（ｔ）），其中ｐ：
Ｒｋ→Ｒｌ为一个映射函数，则由变参数描述的多胞为

Θ∶＝Ｃｏωｍ，ｍ＝１，２，…，｛ ｝ｒ∶＝

∑
ｒ

ｍ＝１
αｍωｍ：αｍ ≥０，∑

ｒ

ｍ＝１
αｍ ＝烅

烄

烆
烍
烌

烎
１ （６）

式中：ｒ＝２ｌ 为顶点数；ωｍ 为多胞的顶点。当
ＬＰＶ系统的系统矩阵Ａ（θ（ｔ））、Ｂ（θ（ｔ））、… 仿射
依赖于时变参数向量ρ（ｔ），且ρ（ｔ）变化于多胞Θ
内时，称ＬＰＶ系统为多胞ＬＰＶ系统。
将ＬＰＶ系统（２）的系统矩阵做多胞凸分解：

Ａθ（ｔ（ ）） Ｂθ（ｔ（ ））

Ｃθ（ｔ（ ）） Ｄθ（ｔ（ ）
熿

燀

燄

燅
） ∶＝∑

ｒ

ｍ＝１
αｍ（ｔ）

Ａｍ Ｂｍ
Ｃｍ Ｄ
熿

燀

燄

燅ｍ

（７）
式中：Ａｍ、Ｂｍ、Ｃｍ 和Ｄｍ 为ＬＰＶ系统多胞顶点模
型系统矩阵。根据多胞系统的顶点性质和实有界
定理［１７－１８］，设计控制器时只设计其顶点即可。
定理１（实有界定理）［１８］　

熿

燀

考虑系统

ｘ燄

燅ｙ
＝
Ａ　Ｂ熿

燀

燄

燅Ｃ　Ｄ
熿

燀

燄

燅

ｘ
ｕ

（８）

系统（８）渐近稳定且满足 ｙ ２ ＜γｕ ２ 的充要条

件为：存在一个正定对称阵Ｘ＞０和任意正数γ满足

ＡＴＸ＋ＸＡ　ＸＢ　 ＣＴ

ＢＴＸ －γＩ　 ＤＴ

Ｃ　 Ｄ －γ

熿

燀

燄

燅Ｉ
＜０ （９）

定理２［１７］　考虑ＬＰＶ广义对象（２）。令ＮＲ
和ＮＳ 分别为 ＢＴ２　ＤＴ［ ］１２ 和 Ｃ２　Ｄ［ ］２１ 的任意零

空间，则在时变参数多胞Θ内的任一轨迹上存在
一个满足二次Ｈ ∞性能的ＬＰＶ控制器的充要条
件为：存在两个ｎ×ｎ维的对称矩阵Ｒ 和Ｓ，满足
下列２ｒ＋１个ＬＭＩ：
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ＮＲ ０
０
熿

燀

燄

燅Ｉ

Ｔ ＡｍＲ ＋ＲＡＴｍ ＲＣＴ１　ｍ Ｂ１　ｍ
Ｃ１　ｍＲ －γＩ　Ｄ１１　ｍ
ＢＴ１　ｍ ＤＴ

１１　ｍ －γ

熿

燀

燄

燅Ｉ

·

　　
ＮＲ ０
０
熿

燀

燄

燅Ｉ
＜０

ＮＳ ０
０
熿

燀

燄

燅Ｉ

Ｔ ＡｍＳ ＋ＳＡＴｍ ＳＢ１　ｍ ＣＴ１　ｍ
ＢＴ１　ｍＳ －γＩ　ＤＴ

１１　ｍ

Ｃ１　ｍ Ｄ１１　ｍ －γ

熿

燀

燄

燅Ｉ

·

　　
ＮＳ ０
０
熿

燀

燄

燅Ｉ
＜０

Ｒ　Ｉ［ ］Ｉ Ｓ
≥０

ｍ＝１，２，…，

烅

烄

烆 ｒ
（１０）

由定理２可知，ＬＰＶ控制的核心问题为对所
有的多胞顶点寻找相同的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，以保
证对ＬＰＶ对象所有可能轨迹都具有 Ｈ∞ 性能。
一旦（Ｒ，Ｓ）确定，对应的Ｌｙａｐｕｎｏｖ矩阵和顶点控
制器均可确定。
利用 ＬＭＩ工具箱［１９］求解上述２ｒ＋１个

ＬＭＩ，寻找（Ｒ，Ｓ）使得γ的值最小，得到（Ｒ，Ｓ）和
γ。在此基础上选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数矩阵：

Ｘ＝
Ｓ　 Ｒ－１－Ｓ

Ｒ－１－Ｓ　Ｓ－Ｒ－
熿

燀

燄

燅
１

（１１）

将求得的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数矩阵和γ应用于实
有界定理，利用标准的Ｈ∞控制器求解方法

［１８－１９］，
求取各个多胞顶点的控制器：

Ｋｃｏｒｎｍ ＝
Ａｋ，ｍ Ｂｋ，ｍ
Ｃｋ，ｍ Ｄｋ，

熿

燀

燄

燅ｍ
（１２）

式中：Ａｋ，ｍ、Ｂｋ，ｍ、Ｃｋ，ｍ和Ｄｋ，ｍ为顶点控制器系统矩

阵，全部离线计算获得。ＬＰＶ控制器可由各顶点
控制器线性组合得到，形式为

Ａｋ θ（ｔ（ ）） Ｂｋ θ（ｔ（ ））

Ｃｋ θ（ｔ（ ）） Ｄｋ θ（ｔ（ ）
熿

燀

燄

燅
） ∶＝∑

ｒ

ｍ＝１
αｍ（ｔ）

Ａｋ，ｍ Ｂｋ，ｍ
Ｃｋ，ｍ Ｄｋ，
熿

燀

燄

燅ｍ

（１３）
为了保证系统稳定性，调参系数αｍ 须与凸分

解系数相同。
定义３［２０］　对于多输入多输出系统，总存在

规范互质分解，不妨设Ｇ１，Ｇ２ ∈Ｒｎ×ｍ（ｓ）为具有
ｍ个输入、ｎ个输出的传递函数阵，（Ｄ１，Ｎ１）和
（Ｄ２，Ｎ２）分别为Ｇ１ 和Ｇ２ 的规范右互质分解，则

Ｇ１ 和Ｇ２ 之间的间隙度量为
　δ（Ｇ１，Ｇ２）＝ｍａｘ｛珔δ（Ｇ１，Ｇ２），珔δ（Ｇ２，Ｇ１）｝ （１４）
式中：

珔δ（Ｇ１，Ｇ２）＝ ｉｎｆ
Ｑ∈ＲＨ∞

Ｄ１
Ｎ
熿

燀

燄

燅１
－
Ｄ２
Ｎ
熿

燀

燄

燅２
Ｑ

珔δ（Ｇ２，Ｇ１）＝ ｉｎｆ
Ｑ∈ＲＨ∞

Ｄ２
Ｎ
熿

燀

燄

燅２
－
Ｄ１
Ｎ
熿

燀

燄

燅１
Ｑ

０≤δ（Ｇ１，Ｇ２）≤

烅

烄

烆 １
其中：ＲＨ∞为实Ｈ∞空间。
间隙度量提供了系统之间的一种广义距离度

量，体现了两系统之间的“差异程度”，距离越小说
明两个系统的动态特性越相近［２１－２２］。将间隙度
量引入调参策略中，使控制器设计与系统的动态
特性相关联，使得所设计状态点系统模型与顶点
模型的间隙度量最小，进而得到性能更优的ＬＰＶ
控制器。调参系数αｍ 的求解步骤如下：

１） 对 于 任 意 时 刻 的 参 数 向 量 ρ ＝
［ρ１　ρ２　…　ρｌ］

Ｔ ，计算当前时刻系统模型与ｒ
（ｒ＝２ｌ）个顶点模型之间的间隙度量δ１，δ２，…，δｒ。

２）对于每一个多胞顶点ωｍ（ｍ ＝１，２，…，

ｒ），调参系数αｍ 可由式（１５）优化得到。

　

ｍｉｎ　Ｊ＝∑
ｒ

ｍ＝１
αｍδｍ

∑
ｒ／２

ｍ＝１
α２　ｍ－１ρ１＋∑

ｒ／２

ｍ＝１
α２　ｍ珋ρ１ ＝ρ１

∑
ｒ／４

ｍ＝１
α４　ｍ－３ρ２＋∑

ｒ／４

ｍ＝１
α４　ｍ－２ρ２＋∑

ｒ／４

ｍ＝１
α４　ｍ－１珋ρ２＋

　　∑
ｒ／４

ｍ＝１
α４　ｍ珋ρ２ ＝ρ２



∑
ｒ／２

ｍ＝１
αｍρｌ＋∑

ｒ

ｍ＝ｒ／２
αｍ珋ρｌ ＝ρｌ

∑
ｒ

ｍ＝１
αｍ ＝１

０≤αｍ ≤

烅

烄

烆 １

（１５）

式中：Ｊ为间隙度量的和；珋ρｌ为参数ρｌ的上界；ρｌ
为参数ρｌ的下界。间隙度量δｍ 在任意时刻唯一，
故任意时刻的调参策略确定且唯一。利用基于

ＬＭＩ的Ｈ∞控制方法求解多胞顶点控制器，离线计
算获得式（１３）中的Ａｋ，ｍ、Ｂｋ，ｍ、Ｃｋ，ｍ 和Ｄｋ，ｍ ；根据测
量参数θ（ｔ）的值在线更新Ａｋ（θ（ｔ））、Ｂｋ（θ（ｔ））、
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Ｃｋ（θ（ｔ））和Ｄｋ（θ（ｔ）），实现控制器实时调参。
针对各个子区域，利用上述方法独立设计控

制器，在子区域控制器设计的基础上，选择合适的
切换策略来保证大包线切换系统的稳定性。

２．２　基于重叠区域的滞后切换ＬＰＶ控制方法

对设计包线进行区域划分，使得任意两个参
数子区域相互重叠，如图１所示。

图１　基于滞后切换策略的切换区域

Ｆｉｇ．１　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓ　ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ｒｅｇｉｏｎ
　

由图１可知，在两个子区域之间存在两个切
换面ＳＳｉｊ和ＳＳｊｉ ，用ＳＳｉｊ表示从Ｐｉ到Ｐｊ方向的切
换。当参数轨迹碰到切换面时，切换事件将发生。
切换信号σ的演化过程描述如图２所示。

图２　基于滞后切换策略的切换信号

Ｆｉｇ．２　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓ　ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ｓｉｇｎａｌ
　

若θ（０）∈Ｐｉ，则σ（０）＝ｉ。对所有ｔ＞０，有

σ（ｔ）＝
ｉ，σ（ｔ－）＝ｉ且θ（ｔ）∈Ｐｉ
ｊ，σ（ｔ－）＝ｉ且θ（ｔ）∈ＳＳｉ烅
烄

烆 ｊ

（１６）

若θ（０）∈Ｐｊ，则σ（０）＝ｊ。对所有ｔ＞０，有

σ（ｔ）＝
ｊ，σ（ｔ－）＝ｊ且θ（ｔ）∈Ｐｊ
ｉ，σ（ｔ－）＝ｊ且θ（ｔ）∈ＳＳｊ烅
烄

烆 ｉ

（１７）

定理３［１２］　对于切换ＬＰＶ系统（４），假设子

区域ＬＰＶ系统稳定，且子区域集 Ｐ｛ ｝ｉ　ｉ∈ＺＮ 存在
一组对应的Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖσ（ｘｃｌ）＝ｘＴｃｌＸσｘｃｌ （１８）

Ｘσ＝ ｛Ｘｉ｝ｉ∈ＺＮ 为对应的正定矩阵。若在切换面

θ∈ＳＳｉｊ ，Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数满足

Ｖｉ（ｘｃｌ）≥Ｖｊ（ｘｃｌ） （１９）

则切换ＬＰＶ系统可实现稳定切换。

定理４　考虑开环ＬＰＶ系统（２），时变参数
区域 Ｐ ＝ Ｐ｛ ｝ｉ　ｉ∈ＺＮ 。令 ＮＲｉ 和 ＮＳｉ 分 别 为

ＢＴ２ｉ　ＤＴ１２［ ］ｉ 和 Ｃ２ｉ　Ｄ２１［ ］ｉ 的任意零空间，若对
于任意的θ∈Ｐｉ，存在两个正定对称常数矩阵Ｒｉ
和Ｓｉ，满足下列条件：

ＮＲｉ ０

０
熿

燀

燄

燅Ｉ

Ｔ Ａｍ，ｉＲｉ＋ＲｉＡＴ
ｍ，ｉ ＲｉＣＴ１　ｍ，ｉ Ｂ１　ｍ，ｉ

Ｃ１　ｍ，ｉＲｉ －γｉＩ　Ｄ１１　ｍ，ｉ
ＢＴ１　ｍ，ｉ ＤＴ

１１　ｍ，ｉ －γｉ

熿

燀

燄

燅Ｉ

·

　　
ＮＲｉ ０

０
熿

燀

燄

燅Ｉ
＜０

ＮＳｉ ０

０
熿

燀

燄

燅Ｉ

Ｔ Ａｍ，ｉＳｉ＋ＳｉＡＴ
ｍ，ｉ ＳｉＢ１　ｍ，ｉ ＣＴ１　ｍ，ｉ

ＢＴ１　ｍ，ｉＳｉ －γｉＩ　ＤＴ
１１　ｍ，ｉ

Ｃ１　ｍ，ｉ Ｄ１１　ｍ，ｉ －γｉ

熿

燀

燄

燅Ｉ

·

　　
ＮＳｉ ０

０
熿

燀

燄

燅Ｉ
＜０

Ｒｉ Ｉ
Ｉ　Ｓ
熿

燀

燄

燅ｉ
≥０

ｍ＝１，２，…，

烅

烄

烆 ｒ
（２０）

并且对于任意的θ∈ＳＳｉｊ ，满足

Ｒｉ≤Ｒｊ
Ｓｉ－Ｒ－１ｉ ≥Ｓｊ－Ｒ－１烅
烄

烆 ｊ

（２１）

则在整个时变参数区域内，基于重叠区域的滞后
切换ＬＰＶ控制器使得闭环ＬＰＶ系统（４）稳定，并
且其性能满足

ｚ ２ ＜γｖ ２，γ＝ｍａｘγ｛ ｝ｉ　ｉ∈ＺＮ （２２）

证明

１）在任意选定的时变参数区域Ｐｉ 中，对于
其中任意的θ∈Ｐｉ，选定式（２０）中的ｉ，直接运用
定理２，可得在任意子区域内设计的ＬＰＶ控制器
满足二次Ｈ∞性能，即控制器在子区域内稳定且
鲁棒性能满足

ｚ ２ ＜γｉｖ ２ （２３）

综合各子区域γ＝ｍａｘγ｛ ｝ｉ　ｉ∈ＺＮ ，即可得式（２２）。

２）对于闭环ＬＰＶ系统（４），在任意切换时刻
变参数θ∈ＳＳｉｊ ，选定

Ｘｉ ＝
Ｓｉ Ｒ－１

ｉ －Ｓｉ
Ｒ－１ｉ －Ｓｉ Ｓｉ－Ｒ－１
熿

燀

燄

燅ｉ

则
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Ｘｉ ＝
Ｉ －Ｉ
０ 　
熿

燀

燄

燅Ｉ
Ｒ－１ｉ ０

０ Ｓｉ－Ｒ－１
熿

燀

燄

燅ｉ

　Ｉ　０
－
熿

燀

燄

燅Ｉ　Ｉ

又由Ｒｉ≤Ｒｊ和Ｓｉ－Ｒ－１ｉ ≥Ｓｊ－Ｒ－１ｊ ，可知

Ｘｉ ＝
Ｉ －Ｉ
０ 　
熿

燀

燄

燅Ｉ
Ｒ－１ｉ ０

０ Ｓｉ－Ｒ－１
熿

燀

燄

燅ｉ

　Ｉ　０
－
熿

燀

燄

燅Ｉ　Ｉ
≥

Ｉ －Ｉ
０ 　
熿

燀

燄

燅Ｉ
Ｒ－１ｊ ０

０ Ｓｊ－Ｒ－１
熿

燀

燄

燅ｊ

　Ｉ　０
－
熿

燀

燄

燅Ｉ　Ｉ
＝Ｘｊ （２４）

代入式（１８）可得
Ｖｉ（ｘｃｌ）＝ｘＴｃｌＸｉｘｃｌ≥ｘＴｃｌＸｊｘｃｌ＝Ｖｊ（ｘｃｌ）（２５）
由定理３可知，在任意的切换时刻闭环ＬＰＶ

系统（４）保持稳定。综合１）和２），定理４得证。

Ｒ－１ｉ 和Ｒ－１
ｊ 的存在使得切换控制器的求解比

较困难，并且需要满足的ＬＭＩ数量增多，增加了
约束条件和计算量。将ＬＰＶ控制器（３）的状态进
行限制，在控制器切换瞬时将控制器状态重置为
控制对象的状态［１３］：
ｘｋ（ｔ）＝Ａｋ，ｉ（θ）ｘｋ（ｔ）＋Ｂｋ，ｉ（θ）ｙ（ｔ），θ∈Ｐｉ
ｘｋ（ｔ＋）＝ｘ（ｔ），　　　　　　　 　θ∈ＳＳｉｊ
ｕ（ｔ）＝Ｃｋ，ｉ（θ）ｘｋ（ｔ）＋Ｄｋ，ｉ（θ）ｙ（ｔ
烅
烄

烆 ）
（２６）

将ｘｋ（ｔ＋）＝ｘ（ｔ）代入式（１８），结合式（２４）可
将定理４中的条件式（２１）简化为

Ｒｉ≤Ｒｊ （２７）
依照上述基于重叠区域的滞后切换策略可实

现设计包线内子控制器组的稳定切换。切换
ＬＰＶ自增益调参控制方法设计流程如图３所示。

图３　切换ＬＰＶ控制方法设计流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ＬＰＶ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌａｗ　ｄｅｓｉｇｎ

由图３可知，切换ＬＰＶ自增益调参控制律设
计步骤如下：

① 将非线性系统转化为ＬＰＶ系统，建立系
统的ＬＰＶ模型。

② 将设计包线分成相互重叠的子区域。

③ 利用基于最优间隙度量的ＬＰＶ控制方法
设计子区域的ＬＰＶ控制器。

④ 验证切换稳定性条件Ｒｉ≤Ｒｊ 是否满足，
若不满足则返回步骤③或步骤②，通过调整子区
域控制器的设计参数或子区域划分的大小来保证

稳定性条件。

２．３　高超声速飞行器大包线切换ＬＰＶ控制律
设计

　　以锥形体高超声速飞行器［２３－２４］为研究对象设
计大包线（高度Ｈ ∈ １７，［ ］２５ ｋｍ，马赫数Ｍａ∈
１０，［ ］１２ ）纵向切换ＬＰＶ控制律。利用Ｊａｃｏｂｉａｎ
线性化方法将其非线性模型转化为ＬＰＶ模型，纵

熿

燀

向模型为

ｘ燄

燅

ｚ
ｙ
＝
Ａ（θ） ０ Ｂ（θ）
Ｃ１ Ｄ１１ Ｄ１２
Ｉ　 Ｄ２１

熿

燀

燄

燅０

熿

燀

燄

燅

ｘ
ｖ
ｕ

（２８）

式中：ｘ＝ ［α　ｑ］Ｔ ，ｚ＝ ［ｕ　ｅ］Ｔ ，ｖ＝［ｗ　ｄ］Ｔ，

ｕ＝［δｚ］，Ａ＝
ａ１１ １
ａ２１ ａ
熿

燀

燄

燅２２ ｅ

，Ｂ＝
ｂ１
ｂ
熿

燀

燄

燅２ ｅ

，Ｃ１＝

０
－
熿

燀

燄

燅Ｉ
，Ｄ１１ ＝

０ 　０
Ｉ　－
熿

燀

燄

燅Ｉ
，Ｄ１２ ＝

Ｉ熿

燀

燄

燅０
，Ｄ２１ ＝

［０　Ｉ］；α为迎角；ｑ为俯仰角速率；δｚ 为升降舵
偏角；ｅ为误差信号；ｄ为噪声信号；ａ１１、ａ２１、ａ２２、
ｂ１ 和ｂ２ 为飞行器模型线性化后对应的系统矩阵
元素。高超声速飞行器纵向切换ＬＰＶ控制器结
构如图４所示。
图４中：Ｇ 为高超声速飞行器 ＬＰＶ 模型；

Ａｃｔ、Ｓｅｎ分别为作动器和传感器模型；αｃ 为指令
信号；σ为切换信号；Ｋ１，Ｋ２，…，Ｋσ为子区域ＬＰＶ
控制器；Ｗｕ、Ｗｅ、Ｗｎ为加权函数阵；ｚｅ 和ｚｕ 分别
为误差信号和输入信号的加权输出。
以高度和马赫数（Ｈ，Ｍａ）为ＬＰＶ系统调参

变量θ，时变参数向量ρ（ｔ）＝［ａ１１　ａ２１　ｂ１ ｂ２］Ｔ，
选取覆盖整个设计包线的状态点θ（ｔ），通过拟合
得到ρ（ｔ）中各个元素ρｉ（ｔ）关于θ（ｔ）的函数，即

ρｉ（ｔ）＝ｐ（θ（ｔ）），则高超声速飞行器纵向ＬＰＶ系
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图４　纵向切换ＬＰＶ控制器结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｏｆ　ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ　ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ＬＰＶ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
　

统仿射依赖于ρ（ｔ）。依据此构型飞行器的ＬＰＶ
模型特性及控制任务要求，将设计包线依照高度
分为４个子区域：Ｐ１：２２．８ｋｍ≤Ｈ ≤２５．０ｋｍ；

Ｐ２：２０．８ｋｍ ≤ Ｈ ≤２３．２ｋｍ；Ｐ３：１８．８ｋｍ ≤
Ｈ ≤２１．２ｋｍ；Ｐ４：１７．０ｋｍ≤Ｈ≤１９．２ｋｍ。切
换面为：ＳＳ１２：Ｈ＝２２．８ｋｍ，ＳＳ２１：Ｈ ＝２３．２ｋｍ，

ＳＳ２３：Ｈ ＝２０．８ｋｍ，ＳＳ３２：Ｈ ＝２１．２ｋｍ，ＳＳ３４：

Ｈ ＝１８．８ｋｍ，ＳＳ４３：Ｈ＝１９．２ｋｍ，如图５所示。

图５　包线区域划分图

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒｔｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｖｅｌｏｐｅ
　

在各个子区域内，时变参数向量ρ（ｔ）各元素
的上下界 （ρｉ，珋ρｉ）（ｉ＝１，２，…，ｌ；ｌ＝４）为

ρｉ ＝ｍｉｎ　ｐ（θ（ｔ）），珋ρｉ ＝ｍａｘ　ｐ（θ（ｔ））（２９）

子区域内的多胞ＬＰＶ系统为

Ｐρ∶＝Ｃｏ　Ｐｖ１，Ｐｖ２，…，Ｐｖ｛ ｝ｌ ，ｖｌ ＝２４ （３０）

式中：Ｐｖｉ 为多胞系统的顶点模型，其系统矩阵
各个元素由时变参数ρｉ（ｔ）的上下界 （ρｉ，珋ρｉ）任

意排列得到。根据各个子区域模型的特性以及

设计目标，选取区域Ｐ１、Ｐ２、Ｐ３ 和Ｐ４ 加权函数

Ｗｅｉ分别为

Ｗｅ１ ＝ｄｉａｇ２．５ｓ＋２．１ｓ＋０．６
，（ ）０．８ （３１）

Ｗｅ２ ＝ｄｉａｇ ７ｓ＋８
４ｓ＋３．５

，（ ）０．７ （３２）

Ｗｅ３ ＝ｄｉａｇ７．５ｓ＋８４ｓ＋３
，（ ）０．６ （３３）

Ｗｅ４ ＝ｄｉａｇ５ｓ＋８ｓ＋３
，（ ）０．５ （３４）

整个设计包线内控制输入罚函数Ｗｕ为

Ｗｕ ＝ｄｉａｇ １３０
，１（ ）３００

（３５）

作动器模型Ｗａｃｔ为

Ｗａｃｔ＝ １　２２５
ｓ２＋４９ｓ＋１　２２５

（３６）

传感器模型Ｗｓｅｎ为

Ｗｓｅｎ ＝ｄｉａｇ １２．５
ｓ＋１２．５

，１２．５
ｓ　＋（ ）１２．５

（３７）

噪声模型Ｗｎ为

Ｗｎ ＝ｄｉａｇ　０．１°，０．７（°）／（ ）ｓ （３８）

针对上述高超声速飞行器的多胞顶点模型，

通过２．１节中基于ＬＭＩ的 Ｈ∞控制方法求得各

个顶点控制器Ｋσｃｏｒｎｍ，利用基于最优间隙度量的
凸分解策略求得系数αｍ ，构造子区域内的ＬＰＶ
鲁棒控制器，形式为

Ｋσ＝∑
ｖｌ

ｍ＝１
αｍ（ｔ）Ｋσｃｏｒｎｍ （３９）

当高超声速飞行器调参变量θ（Ｈ，Ｍａ）通
过切换面时，利用２．２节中的滞后切换策略，实现

控制器组Ｋ１，Ｋ２，…，Ｋσ间的稳定切换。

３　仿真验证与分析

以锥形体高超声速飞行器为对象对本文方法

进行仿真验证。控制律的设计目标是在飞行包线
（Ｈ∈ １７，［ ］２５ ｋｍ，Ｍａ∈ １０，［ ］１２ ）内保证系统的

稳定性，并以小于１％的误差跟踪指令信号αｃ。
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仿真分析１：
任意选取初始状态点（Ｈ＝２４ｋｍ，Ｍａ＝１１，

α＝０．５３９　１°），利用上述切换ＬＰＶ控制方法设计
高超声速飞行器的纵向控制器，对大包线切换控
制器稳定性进行验证。给定如图６所示迎角指
令，加入高超声速飞行器非线性模型进行仿真，响
应结果如图６～图８所示。
由图６～图８可知，子区域ＬＰＶ控制器在切

换面２２．８ｋｍ（２２．１０ｓ）、２０．８ｋｍ（３３．５８ｓ）和

１８．８ｋｍ（４０．３６ｓ）进行了切换，各个切换时刻升
降舵偏角有很小范围的波动，迎角实现了平稳精
确跟踪，稳态误差均小于０．５％。可见本文设计
的切换ＬＰＶ控制器实现了迎角指令的精确跟踪，
并且能够很好地保持控制器之间的平稳切换，保
证了系统的稳定性。

图６　迎角响应曲线

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ
　

图７　高度曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｌｔｉｔｕｄｅ

图８　舵偏曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｅｌｅｖａｔｏｒ　ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ
　

　　仿真分析２：
在模型参数存在不确定性的情况下，对切换

ＬＰＶ方法的鲁棒性进行仿真验证。任选取初始
状态点（Ｈ＝２４ｋｍ，Ｍａ＝１１，α＝０．５３９　１°），利
用上述切换ＬＰＶ控制方法设计高超声速飞行器
的纵向控制器，将非线性模型气动力系数加入边
界值为±１５％的随机不确定性，气动力矩系数加
入边界值为±２５％的随机不确定性。给定如图９
所示迎角指令，对高超声速飞行器非线性系统进
行１００次蒙特卡罗仿真，结果如图９～图１１所示。
由图９～图１１可知，采用本文方法设计的大

包线切换ＬＰＶ控制器在模型参数存在不确定性
的情况下，仍能实现迎角指令精确跟踪，具有较强
的鲁棒性，并且在模型参数存在不确定性的情况
下仍实现了平稳切换，保证了系统的稳定性。

图９　不确定性下迎角响应曲线

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｅｒ－
ｔａｉｎｔｙ
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图１０　不确定性下高度曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｌｔｉｔｕｄｅ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ
　

图１１　不确定性下舵偏曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｅｌｅｖａｔｏｒ　ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ａｎｇｌｅ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｅｒ－
ｔａｉｎｔｙ

　

　　仿真分析３：

取多组覆盖设计包线的初始飞行状态点，对
全包线内单一ＬＰＶ控制方法和本文基于重叠区
域的大包线切换ＬＰＶ控制方法进行仿真对比。两
种方法设计的控制器Ｈ∞性能指标γ如表１所示。

表１　两种方法Ｈ∞性能指标γ对比

　Ｔａｂｌｅ　１　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ　ｍｅｔｈｏｄｓ　ｏｎ　Ｈ∞ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｌｅｖｅｌγ

Ｄｅｓｉｇｎ　ｍｅｔｈｏｄ　 Ｄｅｓｉｇｎ　ｒｅｇｉｏｎ　 Ｈ∞ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｌｅｖｅｌγ

Ｓｉｎｇｌｅ　ＬＰＶ　 Ｐ　 ２．４１８

Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ＬＰＶ　 Ｐ１ １．９７３

Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ＬＰＶ　 Ｐ２ １．７１７

Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ＬＰＶ　 Ｐ３ １．６２８

Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ＬＰＶ　 Ｐ４ １．８４１

Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ　ＬＰＶ　 Ｐ　 １．９７３

　　由表１可知，不同的子区域独立设计控制器
得到的控制器Ｈ∞性能指标γ不同。全包线内采
用单一ＬＰＶ控制方法得到的γ为２．４１８，将设计
包线划分为若干子区域，使得设计的区域变小，各
个子区域采用单一的ＬＰＶ控制方法设计得到的

γｉ最大为１．９７３。因此采用切换ＬＰＶ方法设计
的控制器得到的 Ｈ∞性能指标γ相比单一ＬＰＶ
方法更优，提高了设计包线内控制器的鲁棒性能。
选取初始状态点（Ｈ＝２４ｋｍ，Ｍａ＝１１，α＝

０．５３９　１°），将非线性模型气动力系数加入±２５％
的不确定性，气动力矩系数加入±４０％的不确定
性，对切换ＬＰＶ方法和单一ＬＰＶ方法设计的控
制器的鲁棒性进行对比仿真验证，结果如图１２和
图１３所示。

图１２　单一ＬＰＶ方法不确定性下迎角响应曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｕｓｉｎｇ　ｓｉｎｇｌｅ

ＬＰＶ　ｍｅｔｈｏｄ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ
　

图１３　切换ＬＰＶ方法不确定性下迎角响应曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｕｓｉｎｇ　ｓｗｉｔｃ－
ｈｉｎｇ　ＬＰＶ　ｍｅｔｈｏｄ　ｕｎｄｅｒ　ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ
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由图１２可知，利用单一ＬＰＶ设计方法设计
的控制器，当模型参数存在大的不确定性时，控制
器性能下降，迎角响应出现了振荡，鲁棒性较差；
而基于切换ＬＰＶ方法设计的控制器鲁棒性较强，
仍能保持良好的跟踪性能（见图１３）。
将高超声速飞行器的设计包线扩大，选定设

计包线（Ｈ ∈ １５，［ ］２５ ｋｍ，Ｍａ∈ １０，［ ］１２ ），将
上述两种方法分别应用于锥形体高超声速飞行

器非线性系统，给定相同的输入指令αｃ，对控制
器的控制性能进行比较。首先将一组覆盖全包线
所有初始状态点的迎角控制到相同的初始迎角

α０ ＝－０．５°，再给定相同的迎角指令αｃ＝０．５°，
其全包线内的迎角响应曲线仿真结果如图１４和
图１５所示，迎角响应的边界对比曲线如图１６
所示。

图１４　单一ＬＰＶ方法全包线迎角响应曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｕｓｉｎｇ　ｓｉｎｇｌｅ

ＬＰＶ　ｍｅｔｈｏｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｕｌｌ　ｅｎｖｅｌｏｐｅ
　

图１５　切换ＬＰＶ方法全包线迎角响应曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｕｓｉｎｇ　ｓｗｉｔｃ－
ｈｉｎｇ　ＬＰＶ　ｍｅｔｈｏｄ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｕｌｌ　ｅｎｖｅｌｏｐｅ

图１６　全包线迎角响应边界对比曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ａｎｇｌｅ　ｏｆ　ａｔｔａｃｋ　ｉｎ

ｔｈｅ　ｆｕｌｌ　ｅｎｖｅｌｏｐｅ
　

　　由仿真图１４～图１６可知，采用基于重叠区
域的切换 ＬＰＶ 控制方法设计的控制器较单一

ＬＰＶ控制器的控制性能有所提高。单一ＬＰＶ控
制方法得到的控制器随着包线的增大性能逐步下

降，迎角响应出现了振荡，并且大包线内迎角响应
调整时间差别很大，控制器性能一致性较差。而
切换ＬＰＶ方法的迎角响应调整时间和超调量的
变化范围更小，动态性能更趋向于一致，降低了控
制系统设计的保守性，提高了其控制系能。同时，

基于重叠区域的滞后切换策略保证了切换ＬＰＶ
控制器在整个设计包线内的稳定性。

４　结　论

提出一种基于间隙度量的大包线滞后切换

ＬＰＶ控制方法，并以某型高超声速飞行器为例进
行了仿真验证。此方法相比单一ＬＰＶ控制方法
提高了控制器的性能和鲁棒性能，并能保证大包
线内系统的稳定性。

１）基于间隙度量的大包线滞后切换ＬＰＶ控
制方法可以很好地实现控制指令的跟踪，并能保
证控制器切换时的稳定性。

２）基于间隙度量的大包线滞后切换ＬＰＶ控
制方法具有很好的鲁棒性，在模型参数存在大的
不确定性时仍能实现指令的精确跟踪，并保证切
换系统的稳定性。

３）基于间隙度量的大包线滞后切换ＬＰＶ控
制方法比单一ＬＰＶ控制器设计方法保守性更小，

得到的大包线内控制器的控制性能一致性更优，
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且大包线内控制器的鲁棒性能得到提高。
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