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摘 要：针对反馈线性化后带有状态依赖输入饱和的弹性高超声速飞行器，并考虑执行器失效或随机漂移故障和参数不确定，

本文提出了可调Tube预测控制（Tube-MPC）容错控制方法。首先，基于反馈线性化后的多胞线性参变模型，考虑到部分故障

发生下的保守性问题，在传统Tube-MPC控制器中引入调节因子，将鲁棒正不变集进行等比例缩减，以平衡控制性能与鲁棒

性。其次，基于缩减后的不变集，分别设计辅助鲁棒控制律和标称控制律。为处理虚拟输入饱和，将标称控制律设计为无约束

和约束下的凸组合形式。同时，将实际输入约束转化为约束界限与飞行状态相关的虚拟输入线性多项式约束，并利用平方和

（SOS）技术将多项式约束转化为线性矩阵不等式约束进行控制律求解。最后，仿真结果验证了控制方法的有效性。
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高超声速飞行器具有飞行速度快、生存力高以及灵活性

强等优点，近年来逐渐成为各国发展的重点[1-2]。但其强非

线性、强耦合性[3]、快时变以及不确定性等特点，为控制系统

的设计带来了极大的挑战[4]。同时，由于飞行环境复杂多变

和硬件限制，飞行器还要面临执行器故障[5]与输入饱和[6]等

问题。除此之外，高速飞行时气动热会导致飞行器结构发生

形变[7]，降低机体固有频率，激发弹性模态，从而影响飞行器

的气动力和飞行状态[8]。因此，设计有效的控制策略，保证

飞行器稳定飞行，具有十分重大的研究意义。

反馈线性化通过状态或输入输出的变换与反馈，处理

系统中的非线性部分，从而得到期望的线性系统，是解决高

超声速飞行器模型非线性问题的有效手段，受到诸多学者

的青睐。如Ding等[9]基于反馈线性化技术，针对弹性高超

声速飞行器，提出了一种连续滑模控制器。An等[10]研究了

一类反馈线性化系统，用于研究外部扰动和输入受限下的

抗饱和控制问题。Yang等[11]通过反馈线性化将存在参数不

确定的纵向非线性模型，转化为带有附加扰动的线性参变

模型，并设计了预测控制器。

针对输入饱和问题，通常是研究实际输入受限下的抗

饱和方法。如Chen等[12]利用双曲正切函数，解决了高超声

速飞行器在再入阶段的舵偏角输入饱和问题。Xia等[13]提

出了基于积分滑模和自适应动态规划的控制律，以处理舵

偏角输入饱和。但对于反馈线性化模型，实际控制输入约

束会在线性化过程中转换为与状态相关非线性函数形式的

虚拟输入约束，这就给控制器的设计带来了挑战。

基于以上问题，本文针对弹性高超声速飞行器反馈线

性化后具有的状态依赖输入饱和特性，提出了一种基于可

调Tube预测控制（Tube-MPC）的容错控制方法。首先，采

用反馈线性化建立多胞线性参变模型。其次，对于执行器

卡死或随机漂移故障，在传统Tube-MPC基础上，引入了调

节因子，改变鲁棒正不变集大小，以降低保守性，实现系统

控制性能和鲁棒性的折中。对于状态依赖输入饱和，将标

称控制律设计为凸组合形式。同时利用平方和（SOS）技

术，将多项式形式的虚拟输入约束转换为线性矩阵不等式，

进行控制律求解。最后，进行了仿真验证。
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1 弹性高超声速飞行器模型
1.1 纵向动力学模型

本文所使用的纵向弹性高超声速飞行器动力学模型[14]

如下

ḣ = Vsin (θ -α )

V̇ =
1
m

(Tcosα -D ) -gsin (θ -α )

α̇ =
1

mV
(-Tsinα -L ) + Q +

g
V

cos (θ -α )

θ̇ = QIyy

Q̇ = M + ψ͂1η̈1 + ψ͂2η̈2

k1 = 1 -
ψ͂1

Iyy

, k2 = 1 -
ψ͂2

Iyy

k1η̈1 = -2ζ1ϖ1η̇1 -ϖ2
1η1 N1 - ψ͂1

M
Iyy

-
ψ͂1ψ͂2η̈2

Iyy

k2η̈2 = -2ζ2ϖ2η̇2 -ϖ2
2η2 + N2 - ψ͂2

M
Iyy

-
ψ͂2ψ͂1η̈1

Iyy

（1）

式中：飞行状态 h, V, α, θ, Q, η1, 2分别为飞行高度、速度、迎

角、俯仰角、俯仰率和一、二阶弹性模态。m为飞行器的质量，

g为重力加速度，Iyy为转动惯量。L, D, T,M,N1, 2为升力、阻

力、推力、俯仰力矩和弹性模态广义力。ϖ1, 2为弹性模态自然

振荡频率，ζ1,2为弹性模态阻尼。ψ͂1, 2为约束梁耦合常数。

考虑刚体、弹性、气动系统、推进系统互相耦合，气动参

数表示如下

L ≈ 1
2
ρV 2SCL(α,δe )

D ≈ 1
2
ρV 2SCD(α,δe )

M ≈ 1
2
ρV 2Sc̄CM,α (α ) +

1
2
ρV 2Sc̄CM, δe(δe ) + zTT

T ≈ C α3

T α
3 + C α2

T α
2 + C α

Tα + C 0
T

N1 ≈ N α2

1 α
2 + N α

1 α + N 0
1

N2 ≈ N α2

2 α
2 + N α

2 α + N δe

2 δe + N 0
2

（2）

式中：ρ为空气密度，S为参考面积，zT为推力力矩耦合系数，

c̄为平均气动弦长，δe为升降舵偏转角。CL,CD,CM,CT,N1,2为
气动参数的拟合系数。二阶发动机系统模型如下

Φ̈ = -2ξϖeΦ̇ + ϖe 2Φc （3）

式中：Φ为空气当量比，Φc为空气当量比控制量，ϖe为发动

机自然频率，ξ为发动机阻尼比。

1.2 反馈线性化模型

基于参考文献[11]和[15]，在原有状态的基础上引入速

度和高度的积分项h* = ∫
t0

t

h ( )τ dτ,V * = ∫
t0

t

V ( )τ dτ。为了能

够使用反馈线性化方法，忽略弹性模态状态方程，并引入发

动机二阶模型(3)。定义微分同胚与线性化后的状态 z以及

虚拟输入 v，可得到如下反馈线性化模型

ż ( t) = Az ( t) + Bv ( t) （4）

式中：A, B分别为状态矩阵和输入矩阵。

进而可以得到标称系统模型如下

ż0( t) = Az0( t) + Bv0( t) （5）

以及参考点处的飞行器模型如下

żm = Azm + Bvm （6）

考虑参数不确定，将式（4）转换为如下等效线性形式

ż ( t) = Az ( t) + B (ΔB( t) ) v ( t) + Bω(Δ*ω( t) )ω ( t) （7）

式中：B (ΔB( t) ) , Bω(Δ*ω( t) ) , ω ( t)为由参数矩阵构成的仿射

形式矩阵与矢量。

1.3 故障模型

当执行器发生失效或随机漂移故障时，实际输入变为

如下

uf = ρu + Δ
ρ = é

ë
êêêê

ù
û
úúúú

ρl 0
0 1 , Δ =

é
ë
êêêê ù

û
úúúúΔδe0

（8）

式中：ρl为执行器的有效系数，Δδe( t)为故障舵随时间变化

的随机漂移量。将式（7）转换为有执行器故障和参数不确

定的线性模型

ż ( t) = Az ( t) + B (ΔB( t) ) v ( t) + Bω(Δ*ω( t) )ω ( t) + f（9）

式中：f为故障附加等效项，即

f = B (ΔB( t) )N0(x, p0 ) ( ρ - I )u + B (ΔB( t) )N0(x, p0 )Δ
式中：N0(x, p0 )为与实际状态和标称参数相关的矩阵。

2 状态依赖输入饱和
在实际飞行过程中，受限于执行器的具体物理结构，控

制输入u = [ δe,Φc ]
T
的变化范围是有限的，其中包括舵面饱

和限制和空气当量比控制量限制。具体形式如下

u = sat (u,umin,umax ) （10）

式中：umin, umax分别为实际输入的上下限。

由此得到虚拟控制输入的饱和函数形式如下

v = sat ( v, vmin, vmax ) （11）

式中：vmin, vmax分别为虚拟输入的上下限，其具体形式如下

vmin = M0(x, p0 ) + min[N0(x, p0 )u ]
vmax = M0(x, p0 ) + max[N0(x, p0 )u ]

（12）

式中：p0为飞行器模型的标称参数，x = [h*, V *, h, V, α, θ, Q,
Φ，Φ

·
]T为飞行状态，M0(x, p0 )同样为标称参数下与实际状态

相关的矩阵。
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可见虚拟输入的上下限是与实际飞行状态相关的非线

性函数，为了简化计算，将其拟合成关于状态误差的线性多

项式。首先构建状态误差，将式(5)与模型(6)相减，并进行

离散化可得到

ze1(k + 1)= Aze1(k )+ Bve1(k ) （13）

式中：状态误差 ze1与输入误差ve1形式如下

ze1(k) = z0(k) - zm
ve1(k) = v0(k) - vm
拟合后的虚拟输入上下限如下

vmin ( )max ( ze1 ) = κ0 + κ1 ze1 （14）

式中：κ0 ∈ R2 × 1,κ1 ∈ R2 × 9 为拟合系数。

因此，虚拟输入饱和可表示如下

v = sat [N0( )x, p0 u + M0( )x, p0 , ]vmin( )ze1 , vmax( )ze1 （15）

3 Tube-MPC控制器设计
为使实际系统跟踪上标称系统，还需要构建实际系统

与标称系统的误差模型。将模型(9)与模型(5)相减，离散化

可得误差模型如下

ze2 (k + 1) = Aze2 (k ) + B (ΔB (k ) ) ve2 (k ) + d （16）

式中：d = B′ω(Δω (k) )ω (k) + f ∈ W为由参数不确定和故障转

化而来的有界附加扰动，W为扰动集，B′ω(Δω (k) )为由参数矩

阵构成的仿射形式矩阵，状态误差与输入误差形式如下

ze2 (k) = z (k) - z0 (k)
ve2 (k) = v (k) - v0 (k)
传统的Tube-MPC控制律形式如下

v = Kze2 + Fze1 + vm （17）

式中：K为Tube-MPC的辅助反馈控制律，F为标称控制律。

本文在传统方法基础上，引入调节因子，通过调节实现

控制性能和鲁棒性折中。同时，将标称控制律构造为无约

束的标称控制律与约束下控制律的凸组合形式。具体设计

过程如下。

3.1 辅助反馈控制律设计

定义矩阵Qm, Qn，通过求解以下线性矩阵不等式可以

求得辅助鲁棒反馈控制律K = QmQ-1
n 。

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
úQn ( )A (k )Qn + BB (k )Qm

T

A (k )Qn + BB (k )Qm Qn

> 0
（18）

3.2 调节因子

在传统 Tube-MPC 控制中，利用最小鲁棒正不变集Z

来表示“Tube”的大小。为保证控制器的稳定性，通常会针

对故障最严重的情况来设计控制律，但这会导致控制器的

保守性过强，从而降低控制性能。考虑到实际飞行中不一

定发生最坏情况，可以适当降低系统鲁棒性，以提高控制性

能。因此，不必使用完全故障情况下扰动集W所对应的Z。

基于上述思想，本文借鉴参考文献[16]的思想，引入了调

节因子τ ∈ [0,1]，用于调节不变集的大小。当故障并非完全发

生时，即W变为不完备扰动集W′时，由于不变集与所发生的故

障程度成正比，通过改变 τ，可以将Z变为不完备扰动最小鲁

棒正不变集Z′。由于τ的引入，不变集的各个维度以一定的比

率缩减，因此两种不变集的关系可表示为Z′ = τZ。
为简化起见，在本文中我们假设W和Z在每一个维度

都缩小同样的比率，因此 τ可以取一个定值。为了有效求

解对应于W′的Z′，采用参考文献[17]的方法进行计算。

由此，引入调节因子的控制律如下

v = τKze2 + Fze1 + vm （19）

接下来分析 τ对控制性能和鲁棒性的影响。传统

Tube-MPC的标称控制律要满足

v0 ∈ (VΘKZ ) = {v0min( ze1 ) ≤ v0 ≤ v0max( ze1 )} （20）

式中：Θ为集差，v0min,v0max为标称虚拟输入的上下限。

引入τ后约束条件则变为

v0 ∈ (VΘτKZ ) = {v′0min( ze1 ) ≤ v0 ≤ v′0max( ze1 )} （21）

式中：v′0min, v′0max为经τ调节后的上下限。

可见 τ的引入扩大了标称控制输入约束范围。随着 τ

减小，标称系统约束放松，控制性能变好，而鲁棒性则变差。

反之，随着τ增大，标称系统约束变严格，控制性能降低，但

系统的鲁棒性会有所提升。

3.3 标称控制律设计

本文设计的标称控制律为

v0 = λFn ze1 + (1 - λ)Fs ze1 + vm （22）

式中：Fn,Fs为无约束和约束下的标称控制律，λ ∈ [0,1]为权

重系数。

在求解标称控制律时，需要考虑输入饱和问题，从式

（15）中可以看出，M0,N0是复杂非线性函数，而且 vmin,vmax是
多项式形式，这使得饱和约束难以求解。因此考虑到SOS

技术处理多项式约束的优势，引入SOS将上述多项式转化

为线性矩阵不等式约束，以便于控制律的求解。

定义1[18]

针对多项式H (x)，假设它可以表示为如下一组多项式

gi(x) ,i = 1,…,m平方和的形式。

H (x) =∑
i = 1

m

g2i ( )x （23）
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则 H (x) ∈∑[ ]x 就是 SOS 多项式，其中∑[ ]x 为 SOS

多项式集合，且H (x) ≥ 0,∀x ∈ Rn。
对于带有状态依赖输入约束的误差系统(13)，给定合

适的系统状态权重矩阵 ψ ∈ R9 × 9，控制输入权重矩阵

σ ∈ R2 × 2，约束控制下影响不变集的参数κ ∈ R9 × 9。如果存

在正标量 γn，正定对称矩阵Ys和Yn，可以使辅助SOS多项

式 s1 ( ze1 (k) ), s2 ( ze1 (k) ), s3 ( ze1 (k) ), s4 ( ze1 (k) )满足以下优化

问题，则本文所设计的标称增益 Fs = YsQ-1, Fn = YnQ-1可

以保证误差系统(13)的稳定。

min ϵn
s.t. Q - κ-1 < 0
é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú
ú

ú

ú

ú
Q * * *

A (k)Q + B (k)Yn Q * *
ψ
1
2Q 0 ϵn I *

σ
1
2Yn 0 0 ϵn I

≥ 0

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

1 *
ze1 (k) Q

≥ 0
é
ë
êêêê

ù
û
úúúú

X1 Ys* Q
∈ ∑n + 1[ ]ze1 (k)

式中：*代表线性矩阵不等式中对称的部分，其余部分如下

X1 = é
ë
êêêê ù

û
úúúúa1 0

0 d1
, X2 = é

ë
êêêê ù

û
úúúúa2 0

0 d2
a1 = v′20max(1)( )ze1 (k) - ze1 (k) Tκze1 (k) s1( )ze1 (k)
d1 = v′20max(2)( )ze1 (k) - ze1 (k) Tκze1 (k) s2( )ze1 (k)
a2 = v′20min(1)( )ze1 (k) - ze1 (k) Tκze1 (k) s3( )ze1 (k)
d2 = v′20min(2)( )ze1 (k) - ze1 (k) Tκze1 (k) s4( )ze1 (k)

（25）

式中：v′0max(1)表示 v′20max的第一行，其余变量定义相似，在此不

再赘述。可以注意到，式中v′0max, v′0min是经过调节因子调节后

的上下限，因此当调节因子改变后，标称控制律也随之变化。

由此，可以求得虚拟控制律，经过式（26）转换后可得到

实际控制输入如下

u = N -10 (x, p0 ) ( v - M0 (x, p0 )) （26）

4 仿真验证与分析
仿真条件：初始高度为 25908m，初始速度为 2347m/s，

期望高度为 29184.6m，期望速度为 3017.5m。故障在 350s
时发生，为10%失效故障。为验证本方法的有效性，与传统

Tube-MPC控制器进行对比。
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首先，选取τ = 1，即不引入调节因子，仅对控制器的容

错以及抗饱和能力进行验证，仿真结果如图1和图2所示。

由图 1可知，本方法能使弹性高超声速飞行器在故障

发生时，精确完成跟踪任务。由图2可知，虚拟和实际控制

输入均在约束范围内。在相同仿真条件下，分别选取τ为1

和0.7进行仿真，仿真结果如图3~图5所示。由图3~图5可

知，减小调节因子至0.7后，与调节因子为1时相比，系统的

响应速度变快，超调量减小，控制性能提升。但故障发生

后，飞行状态和控制输入的抖动变大，证明鲁棒性降低。因

此选择合理的调节因子，可以既保证系统鲁棒性，也可以提

升控制性能。

5 结论
本文针对状态依赖输入饱和、参数不确定和执行器故

障下的弹性高超声速飞行器，设计了基于可调Tube-MPC的

容错控制器。在多胞线性参变模型基础上，针对反馈线性化

后形成的状态依赖输入饱和问题，将虚拟输入约束上下限拟

合为线性多项式，并通过SOS技术将多项式约束转化为线性

矩阵不等式约束。考虑到故障发生的程度不同，为改善控制

系统的保守性，引入了调节因子，改变不变集大小，以提升系

统的控制性能。同时，将传统标称控制律设计为无约束与约

束下的加权凸组合形式，使得虚拟输入满足约束。
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Fault-Tolerant Tube-MPC Control of Flexible Hypersonic Vehicle Under
State-Dependent Saturation

Mi Hanpeng1，Hu Chaofang1，Yang Xiaohe1，Hu Yongtai2

1. Tianjin University，Tianjin 300072，China

2. Aviation Key Laboratory of Science and Technology on Aircraft Control，AVIC Xi’an Flight Automatic Control

Research Institute，Xi’an 710065，China

Abstract: An adjustable Tube-model predictive control (Tube-MPC) fault-tolerant control method is proposed for the

flexible hypersonic vehicle with state-dependent input saturation resulted from feedback linearization by considering

actuator loss of efficiency fault or random drift fault and parameter uncertainty. Firstly, based on the polytopic linear

parameter varying model by feedback linearization, taking the conservatism problem under partial fault into account,

the adjustable factor is introduced into the traditional Tube-MPC controller. The robust positive invariant set is

reduced in equal proportion to balance the control performance and robustness. Then, based on the reduced invariant

set, the auxiliary robust control law and nominal control law are designed respectively. In order to deal with virtual

input saturation, the nominal control law is developed as a convex combination of unconstrained and constrained

control. Simultaneously, the actual input constraints are transformed into the linear polynomial constraints of virtual

inputs being related to the flight states. The SOS technique is used to transform the polynomial constraints into linear

matrix inequality constraints to calculate the control law. Finally, simulation results verify the effectiveness of the

proposed control method.
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