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摘    要   针对高超声速飞行器 (HFV)在未知环境干扰与执行器故障下的跟踪控制问题, 提出一种基于 Tube的复合鲁棒

模型预测控制方法. 首先, 基于非线性动态逆方法将高超声速飞行器纵向运动模型输入/输出线性化, 实现高度与速度控制

回路的解耦. 随后, 结合 Tube不变集理论推导鲁棒收紧约束, 并显式集成 HFV的控制输入及其增量约束, 设计一种复合

鲁棒模型预测控制策略. 此外, 还研究了所提方法的递归可行性, 同时基于 Lyapunov稳定性理论严格证明控制策略的闭环

稳定性. 最后, 仿真实验验证了所提方法的有效性.
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Tube-based Robust Model Predictive Tracking Control for Hypersonic Flight Vehicle
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Abstract   This paper addresses the tracking control problem for hypersonic flight vehicle (HFV) subject to un-
known environmental disturbances and actuator faults. A composite Tube-based robust model predictive control ap-
proach is proposed. Firstly, the input/output linearization of the HFV longitudinal motion model is achieved by us-
ing the nonlinear dynamic inversion method, effectively decoupling the altitude and velocity control loops. Sub-
sequently, robust tightened constraints are derived by incorporating Tube invariant set theory, explicitly integrat-
ing both the control input magnitude and rate constraints of the HFV. Based on these constraints, a composite ro-
bust model predictive control strategy is designed. Furthermore, the recursive feasibility of the proposed method is
investigated, while the closed-loop stability of the control strategy is rigorously proven based on Lyapunov stability
theory. Finally, simulation experiments demonstrate the effectiveness of the proposed method.
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高超声速飞行器 (Hypersonic flight vehicle,

HFV)是指飞行速度大于 5马赫的有翼或无翼飞行

器. 它具有快响应、强突防、高毁伤等特点, 作为尖

端科技武器装备和航天运输系统, 在维护国家安全、

提升军事威慑力等方面具有不可估量的战略意义[1−2].
HFV本身是快时变、强耦合、强非线性的欠驱动系

统, 且与传统的飞行器相比, 具有飞行环境复杂、飞

行包络跨度广、气动特性变化剧烈等特性, 这使得

为 HFV设计具有强鲁棒性和多变量协调能力的跟

踪控制系统极具挑战[3−4]. 传统基于小扰动线性化的

控制策略虽能简化建模过程, 却难以满足复杂飞行

条件下的性能要求. 例如, 文献 [5]基于高超声速飞

行器纵向运动方程的小扰动线性化模型, 设计基于

小波函数的预测函数控制器. 然而, 高超声速飞行

器广空域、宽速域的飞行特点使其飞行条件复杂多

变, 此类小扰动模型简化可能导致控制系统性能恶

化甚至失效[6].
为解决上述建模精度与控制性能的矛盾, 非线

性动态逆方法逐渐成为突破系统设计瓶颈的关键技

术. 其放宽了模型需在平衡点附近线性化的约束,
显著提升了对飞行包线变化的适应能力. 因此, 基
于动态逆的控制器设计在高超声速飞行器全包线范

围内均能保持有效性[7]. 此外, 非线性动态逆常与其

他控制方法相结合 (如滑模控制[8]、反步控制[9]、自

适应控制 [ 1 0 ]、有限时间控制 [ 1 1 ] 等), 广泛应用于

HFV的控制系统设计.
需特别指出的是, HFV的强机动性使得其对控
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制指令极为敏感. 同时, 其控制输入及增量在实际

应用中受到严格约束, 如舵面偏转角度/速率限制

和推进系统饱和限制. 因此, HFV的控制器设计必

须同步考虑控制输入及其增量约束, 以确保飞行器

飞行安全与稳定. 模型预测控制 (Model predictive
control, MPC)技术因其在处理具有多变量、强约

束特性的复杂控制系统中展现出的独特优势[12−13],
已成为近十年来 HFV的主流控制方案之一[14−18]. 如
文献 [14]针对高超声速飞行器的外部环境扰动与

模型不确定性问题, 构建基于 MPC方法的最优跟

踪控制器. 文献 [15]针对乘波体 HFV, 提出一种基

于障碍 Lyapunov函数的非线性模型预测控制器.
此外, HFV在飞行过程中因气动烧蚀与燃料消

耗, 其质量特性参数 (如质量、转动惯量、质心位置

等)及其他气动参数持续变化, 导致显著的模型不

确定性. 同时, 复杂多变的外界环境使飞行器不仅

承受未知干扰, 还需满足特定任务与复杂环境下的

严格性能约束. 因此, 在存在多源不确定性 (包括外

界干扰、参数摄动及执行器故障等复合扰动)与多

变量约束的条件下, 实现 HFV全包线飞行的高精

度控制是一个重大挑战[16].
得益于 MPC滚动时域优化特性, 传统 MPC

对扰动具备一定的鲁棒性, 但该鲁棒性有限. 为协

同优化多变量约束与系统鲁棒性能, Mayne等[17] 提

出一种基于 Tube的鲁棒模型预测控制方法 (Tube-
RMPC), 该方法将受扰的状态及控制变量的预测

轨迹约束于一个鲁棒不变集 (Tube)内. 文献 [18]
针对 HFV姿态系统的跟踪控制问题, 提出一种基

于 Tube的事件触发鲁棒模型预测控制方法 (ET-
RMPC), 该方法能够在节约计算资源与保证跟踪

性能之间实现有效折衷, 然而, 其优化框架设计未

考虑控制增量约束. 文献 [19]针对 HFV执行器失

效或随机漂移故障, 设计加权 Tube-MPC方法, 该
方法引入加权策略以平衡控制性能与鲁棒性, 有效

提升了系统的容错能力和鲁棒性的权衡调节能力,
但其不变集计算方法复杂度较高, 复杂模型下不变

集的快速有效求解仍需深入研究. 文献 [20]设计基

于多面体不变集的离线预测控制器, 该方法能够处

理不对称约束并降低椭圆吸引域的保守性, 但其离

线计算特性导致实时控制性能难以保障.
考虑对动态响应要求极高的高超声速飞行器在

全包络飞行时, 其控制输入增量变化可能超出执行

机构动态响应能力范围的问题, 文献 [21]提出基于

MPC的容错控制来处理执行器饱和问题, 但它需

要状态的高阶导数, 在现实中是很难获得的; 文献 [22]
采用障碍 Lyapunov函数将系统转化为无约束优化

问题, 但此方法需要保证 HFV的初始状态在特定

范围内.

以上述需求为导向, 本文以 HFV强耦合非线

性动力学特性及复杂飞行环境带来的控制挑战为研

究背景, 针对其纵向运动通道多约束控制问题展开

研究. 考虑 HFV实际飞行过程中所受强外界干扰、

参数摄动与多执行器复合故障等多重扰动综合作

用, 并考虑其控制输入及增量约束, 本文基于非线性

动态逆解耦的高超声速飞行器子系统展开融合 Tube
不变集理论的复合鲁棒模型预测控制策略研究, 旨
在突破传统控制方法在多重干扰抑制与多约束满足

方面的局限性. 通过构建具有容错能力的复合鲁棒

模型预测控制策略, 为 HFV跨域飞行提供具有强

抗扰能力和高可靠性的控制策略.
本文的主要贡献如下:
1) 针对高超声速飞行器非线性模型进行动态

逆处理, 获得输入/输出线性化方程, 实现高度与速

度回路的解耦, 建立等效跟踪模型并分别设计控制

器, 这样设计可以有效规避局部线性化导致的模型

失配问题, 获得比传统线性化方法更加优异的控制

性能.
2) 基于上述考虑 HFV全包络飞行中面临的多

源不确定性复合作用 (包括外界干扰、参数摄动及

执行器故障等复合扰动)及控制输入、控制输入增

量约束, 提出基于 Tube不变集的复合鲁棒模型预

测控制策略. 通过计算系统的扰动正不变集, 推导

出等价鲁棒收紧约束, 通过连续时间 Lyapunov稳
定性理论分析保证了终端控制器的存在性.

3) 不同于文献 [18, 22], 本文研究 HFV考虑控

制增量约束的理论性质, 包括递归可行性和闭环稳

定性. 同时受文献 [5, 23]启发, 设计基于多变量扩

张状态观测器的鲁棒模型预测控制策略作为本文的

对比方法. 在多源不确定性复合作用及多变量约束

条件下, 本文所提方法有效提升了 HFV在复杂扰

动环境下的跟踪控制性能.
本文的组织结构安排如下: 第 1节介绍 HFV的

纵向运动模型及其动态逆设计和本文所需的预备知

识; 第 2节针对解耦子系统提出考虑控制输入增量

约束的基于 Tube的复合鲁棒模型预测控制策略,
并通过构造 Lyapunov函数证明系统终端不变集和

终端控制器的存在性; 第 3节证明本文所提方法的

递归可行性和闭环稳定性; 第 4节给出对比仿真并

进行分析; 第 5节总结本文的主要结果, 并提出未

来的研究方向.

 1　数学模型和问题描述

 1.1　HFV 纵向通道非线性模型

本文采用美国国家航空航天局兰利研究中心给
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出的高超声速飞行器纵向运动模型, 即Winged-cone
模型, 如下式所示[24]:

V̇ =
FT cosα−D

m
− µ sin γ

R2

γ̇ =
L+ FT sinα

mV
− (µ− V 2R) cos γ

V R2

ḣ = V sin γ

α̇ = q − γ̇

q̇ =
Myy

Iyy

(1)

V γ h α q

m µ

Iyy y

L D FT R

Myy

式中,  、 、 、 、  分别代表飞行速度、航迹角、

飞行高度、攻角、俯仰角速率五个状态变量;  、 、
 分别为高超声速飞行器的质量、重力常数和绕 

轴的转动惯量; 升力 、阻力 、推力 、半径 

和俯仰力矩  的具体表达式为:

L = q̄SCL

D = q̄SCD

FT = q̄SCR

R = Re + h

Myy = q̄Sc̄(CM (α) + CM (δe) + CM (q))

(2)

Re c̄ S

q̄ = ρV 2/2 ρ

式中,   为地球半径;   为平均气动弦长;   为机身

参考面积;   为动压,   为空气密度; 各力

矩系数的具体表达式如下:

CL = 0.620 3α

CD = 0.645 0α2 + 0.004 337 8α+ 0.003 772

CR =

{
0.025 76βc, βc < 1

0.022 4 + 0.003 36βc, βc ≥ 1

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

CM (δe) = ce(δe − α)

CM (q) =
c̄

2V
q(−6.796α2 + 0.301 5α− 0.228 9)

ce βc δe式中,   为升降副翼弦长;  、  分别代表发动机

节流阀开度指令和升降舵偏转角.
高超声速飞行器发动机的动力学方程可以由如

下二阶微分方程的形式描述:

β̈ = −2ζωnβ̇ − ω2
nβ + d̄1(t) (3)

β ωn ζ

d̄1(t)

ωn ̸= 0

其中,   为发动机节流阀开度;  、  分别表示发动

机动力学的无阻尼自然角频率和阻尼比;   为有

界外部扰动. 当  时, 可得到如下形式[6]:

β̈ = −2ζωnβ̇ − ω2
nβ + ω2

n(βc + d1(t)) (4)

d1(t) = d̄1(t)/ω
2
n式中,   为有界匹配扰动.

 1.2　基于动态逆的线性化解耦模型

β δe λs = 3 + 4 =

7

根据高超声速飞行器Winged-cone纵向模型

以及非线性动态逆理论[24−26], 通过对速度求三次微

分以及对高度求四次微分, 使得输出量导数中显式地

出现控制输入 、 , 其系统相对阶数 

, 与系统阶数相同. 因此高超声速飞行器纵向运动

模型可以完全输入/输出线性化进行控制器设计,
具体过程如下:

V̇ = f1(x)

V̈ =
1

m
ω1ẋ

...
V =

ω1ẍ+ ẋ
T
Ω2ẋ

m

其中,

f1(x) =
FT cosα−D

m
− µ sin γ

R2

ω1 = m
∂f1(x)

∂x
, Ω2 =

∂ω1

∂x

xT =
[
V γ h α β

]
xT =

[
V γ h α q

]
V

ẍ α̈ β̇ β̇

βc α̇ = q − γ̇

对飞行速度  经过三次求导后, 如上述所示出

现了 , 里面含有  和 ,   中含有控制输入量——
发动机节流阀调节值 . 由方程  可知:

α̈ = q̇ − γ̈ =
Myy

Iyy
− γ̈ =

1

2
ρV 2Sc

(
CM (α) + CM (δe) + CM (q)

Iyy

)
− γ̈

CM (δe) = ce(δe − α) α̈

δe

V

其中, 俯仰力矩项为  , 所以  

中含有另外一个控制输入量, 即升降舵偏转量 ,
因此, 不需要再对飞行速度  进行求导.

h t对 HFV的飞行高度  求关于时间  的四次微

分可以得到:

h(1) = V sin γ

h(2) = V̇ sin γ + V γ̇ cos γ

h(3) = V̈ sin γ + 2V̇ γ̇ cos γ − V γ̇2 sin γ +

V γ̈ cos γ

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

HFV航迹角的各阶导数如下:
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
γ̇ = f2(x)

γ̈ = π1ẋ

...
γ = π1ẍ+ ẋ

T
Π2ẋ

f2(x) π1 = ∂f2(x)
∂x

Π2 = ∂π1

∂x h(4)
...
V

...
V

βc δe h(4)

βc δe h

其中,   为HFV航迹角的一阶导数;  ;

. 因为  含有 , 而由上述分析可知, 

中出现控制输入量  和 , 因此  也含有控制

输入量  和 , 不需要对飞行高度  继续求导. 将
上述与控制量相关的部分单独提出, 可得到如下输

出动态方程:[ ...
V

h(4)

]
= f∗(x, u) +G∗(x, u)u (5)

uT = [β β̇]; uT = [βc δe]

f∗(x, u) = [fV fh]
T

fV = (ω1ẍ+ xTΩ2ẋ)/m

其中,  . 与控制量无关

的函数部分  , 速度函数部分:
; 高度函数部分:

fh = 3V̇ γ̇ cos γ − 3V̇ γ̇2 sin γ + 3V̇ γ̇ cos γ −

3V γ̇γ̈ sin γ − V γ̇3 cos γ
ω1ẋ+ ẋ

T
Ω2ẋ

m
×

sin γ + V cos γ
(
π1ẋ+ ẋ

T
Π2ẋ

)
x ẍ上式中,   的二阶导数  分别为速度、航迹角、高度、

攻角、发动机状态量的二阶导数:
ẍ =

[
V̈ γ̈ ḧ α̈ β̈

]
α̈ =

1

2Iyy
ρV 2Sc (CM (α) + CM (q)− ceα)− γ̈

β̈ = −2ζωnβ̇ − ω2
nβ

与控制量相关的函数部分

G∗(x, u) =

[
g11 g12
g21 g22

]
其中,

g11 =

(
ρV 2SCRω

2
n

2m

)
cosα

g12 = −
(
ceρV

2Sc

2mIyy

)(
FT sinα+

∂D

∂α

)
g21 =

(
ρV 2SCRω

2
n

2m

)
sin(α+ γ)

g22 =

(
cρV 2Sc

2mIyy

)(
FT cos(α+ γ) +

∂L

∂α
cos γ − ∂D

∂α
sin γ

)

由于在巡航过程中 HFV的飞行航迹角比较小,

(G∗)
−1容易证明  的存在, 因此在整个飞行包线中,

控制规律都是有效的, 不存在奇异点[7, 25−26].

 2　控制器设计

为应对前述 HFV在未知环境干扰、参数摄动、

执行器故障等多重干扰综合影响及多变量约束 (包
括控制输入及其增量约束)下的复杂控制挑战, 本
节构建一种具备强鲁棒性的跟踪控制策略.

基于 Tube不变集理论, 推导鲁棒收紧约束, 将

控制输入、控制输入增量约束明确纳入控制框架,

确保控制可行性; 设计基于 Tube的复合鲁棒模型

预测控制 (Tube-CRMPC)策略, 并通过构造 Lya-

punov函数严格证明控制器的递归可行性与闭环系

统稳定性. 所提方法旨在实现 HFV在全包线飞行

中对期望高度及速度的精确跟踪, 有效抑制多源扰

动与参数摄动等不确定性影响, 保障飞行系统的安

全可靠运行. 控制器设计如下.
由于 HFV的速度及高度状态方程的三阶和四

阶李导数可以写为式 (5), 则可以设计如下形式的

控制量:

u = (G∗(x, u))
−1

(−f∗(x, u) + up) (6)

up其中,   为接下来要采用本文所提 Tube-CRM-
PC求解的虚拟控制量. 为得到这一虚拟控制输入

量, 做如下非线性坐标变换.

eV = V−
Vd eh = h− hd Vd, hd

ζ = Tv(x, Vd)

η = Th(x, hd)

令 HFV 速度跟踪和高度跟踪误差  

,  , 其中  分别为期望的速度和

高度. 定义如下两个系统坐标变换:   和

, 可在新坐标系下得到:
ζ̇1 = eV

ζ̇2 = ėV

ζ̇3 = ëV

(7)



η̇1 = eh

η̇2 = ėh

η̇3 = ëh

η̇4 =
...
e h

(8)

则受外部不确定扰动的 HFV速度和高度解耦子系

统可以分别表述如下:

ζ̇(t) = A1ζ(t) + b1upv(t) + Fv(t) (9)

A1 =

0 1 0
0 0 1
0 0 0

 , b1 =

00
1

 .式中, 
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η̇(t) = A2η(t) + b2uph(t) + Fh(t) (10)

A2 =


0 1 0 0
0 0 1 0
0 0 0 1
0 0 0 0

 , b2 =


0
0
0
1

 .式中, 

upv(t), uph(t)

Fv(t)

fmv Fh(t)

fmh

其中,   分别为速度和高度子系统的虚

拟控制输入量;   为 HFV速度子系统受到的外

部不确定干扰, 其上界为 ;   为 HFV高度

子系统受到的外部不确定干扰, 其上界为 .

 2.1　基于 Tube 的复合鲁棒模型预测控制问题

ξ(tk), up(tk)

tk

T up(s; tk) ∈ RNu

ξ(s; tk) ∈ RNξ , s ∈ R[tk, tk+T ] tk

Nξ, Nu > 0

V , W

u̇p(s; tk)

V̇

考虑 HFV全包络飞行中面临的多源不确定性

复合作用及多变量约束问题, 定义  分

别为 HFV解耦子系统当前  时刻的状态和虚拟控

制输入量 ,  定义预测时域为  .   ,

 分别为基于当前  时

刻的可行控制输入和相应的 HFV解耦子系统的预

测状态轨迹,   为已知的整数, 其对应的

控制输入约束和状态约束分别为 . 考虑 HFV
全包络飞行时执行机构的动态响应能力问题, 定义

控制输入增量为 , 其对应的 HFV解耦子

系统控制输入增量约束为 .
针对建立的高超声速飞行器解耦子系统做如下

假设:
f : RNξ ×RNu → RNξ

f(0, 0) = 0 (0, 0) ∈ RNξ ×RNu

假设 1.   是二次连续可微

的,  , 即  是高超声速

飞行器解耦子系统的一个平衡点.
W ⊂ RNξ V ⊂ RNu V̇ ⊂ RNu

(0, 0) W × V

假设 2.  ,   和   均为

紧集, 且点  位于集合  内部.
Nu Qr ⊆ V̇

r ∈ Qr ∥up∥ ≤ r r > 0

假设 3. 存在一个   维的球  , 使得对

所有 , 均有 , 其中常数 .
Ptk t = 0假设 4. 最优控制问题   在初始   时刻

有解.
tk

Ptk

HFV解耦子系统在当前  时刻的最优控制问

题  描述如下:

u∗
p(s; tk) = arg min

up(s;tk)
J
(
up(s; tk), ξ(s; tk)

)
s.t. ξ(tk; tk) = ξ(tk)

ξ̇(s; tk) = Aξ(s; tk) + Bup(s; tk)

up(s; tk) ∈ V

u̇p(s; tk) ∈ V̇

ξ(s; tk) ∈ W (s− tk)

ξ(tk + T ; tk) ∈ Ω(κ) (11)

ξ(tk) tk A, B式中,   为   时刻系统的实际状态;   分别

W (s− tk)

Ω(κ) := {ξ : ∥ξ∥2P ≤ κ2, κ > 0}

代表 HFV解耦子系统的状态和输入矩阵; 
为综合多源不确定扰动影响下的 HFV解耦子系统

的鲁棒收紧状态约束, 其定义详见第 2.2节; 上标“*” 　

表示最优情况 ;    为　

HFV解耦子系统的终端不变集, 具体表达式详见

第 2.3节.
up(s; tk) J (up(s; tk), ξ(s; tk))

J (tk)
  的代价函数  简记

为 , 由下式给出:∫ tk+T

tk

(S(ξ(s; tk), up(s; tk)) + V(ξ(tk + T ; tk)))ds

(12)

S(ξ, up) := ∥ξ∥2Q + ∥up∥2R
V(ξ) := ∥ξ∥2P Q, R,

P > 0

式中,   为状态和控制量

的代价函数;   为终端代价函数; 
 为相应维度的权重矩阵.
t则  时刻的控制输入可以表述如下:

up(t) := u∗
p(t; tk), t ∈ R[tk, tk+T ] (13)

Ptk

W (s− tk) Ω(κ)

在接下来的部分, 将确定 HFV最优控制问题

 的基本要素的具体表达式, 包括鲁棒收紧状态

约束 、终端不变集  以及终端控制器.

 2.2　鲁棒收紧状态约束

ξ(s; tk)

ξ
∗
(s; tk)

由于多源不确定扰动的影响, HFV的实际飞行

状态  通常会偏离标称的最优预测飞行状态

, 状态预测偏差的上界计算如下.

tk∥∥∥ξ(s; tk)− ξ
∗
(s; tk)

∥∥∥ ≤ ∫ s

tk

(
fm +∥∥∥ξ(s; tk)− ξ

∗
(s; tk)

∥∥∥)ds

假设带有不确定扰动的实际系统和标称系统

是由相同的初始状态在同一初始时刻  演化而来,
从实际系统中减去标称系统, 利用三角不等式和

Lipschitz条件得到 

, 利用 Gronwall-Bellman

不等式化简可以得到:∥∥∥ξ(s; tk)− ξ
∗
(s; tk)

∥∥∥ ≤ θ(s− tk), s ∈ R[tk, tk+T ]

(14)

θ(s− tk) = fm
(
e(s−tk) − 1

)
fm

F (t)

式中,  ,   为 HFV所受

多源不确定扰动  的上界. 相应地, 利用闵可夫

斯基减法, HFV最优控制问题的鲁棒收紧状态约束

可以被估计为:

W ⊖ B

(
fm

(
e(s−tk) − 1

))
(15)

Rn n I
R(I)[i1, i2] i1, i2 {x ∈

R(I) : i1 ≤ x ≤ i2} R≥0 {x ∈ R : x ≥ 0} B(d) :=

{x ∈ Rn : ∥x∥ ≤ d} n d >

0

注 1.   表示  维实欧几里得空间;   表示所

有非负实数,   为用实数  表述的 

;   为 ; 
 是  维欧几里得空间中半径 

 的球.
m L > 0 L注 2. 给定一个向量   和一个矩阵  , 
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∥m∥L :=
√
mTLm ∥m∥ :=

∥m∥I M1, M2 ⊂ Rn

M1 ⊖M2 := {z ∈ Rn | z + σ ∈M1, ∀σ
∈M2}

范数定义为:  . 特别地, 
. 给定两个集合 , 闵可夫斯基

减法计算为: 
.

 2.3　终端不变集和终端控制器

由最优控制问题 (11)可知, 当飞行器状态进入

终端不变集之后, 则采用相应的终端控制器保证

HFV的稳定跟踪. 本部分推导了 HFV最优控制问

题中终端不变集的存在性、求解方式以及 HFV进

入终端不变集之后的终端控制器.
由于高超声速飞行器解耦子系统的等价线性标

称系统在平衡点 (0, 0)处是可镇定的, 因此给出以

下引理来证明终端不变集和终端控制器的存在性.
ξ̇ = Aξ + Bup

Q, R > 0 κ > 0 P > 0

引理 1. 考虑标称系统 , 给定矩

阵 , 存在常数  和唯一矩阵 , 使
得下述条件成立:

Ω(κ) :=
{
ξ : ∥ξ∥2P ≤ κ2

}
⊆ W1)  ;

Kξ ∈ V , ∀ξ ∈ Ω(κ)2)  ;
Kξ̇ ∈ V̇ , ∀ξ ∈ Ω(κ)3)  ;

Ω(κ) ξ̇ = Aξ + BKξ4)   是闭环系统  的正不变集;
d
dt∥ξ∥

2
P ≤ −∥ξ∥2Q∗ Q∗ = Q+KTRK5)  , 其中 .

K式中,   为终端控制器增益.
证明. 选取如下连续时间 Lyapunov方程:

ÂTP + PÂ = −Q∗ (16)

Â = A+ BK Q∗ > 0, Â < 0
P > 0

其中,  . 由于 , 因此上述

等式存在唯一解 .
(0, 0) ∈ W × V κ0 >

0 Ω(κ0)

w̄ ∈ Ω(κ0)

其次, 由于 , 因此存在常数 

, 使得在集合   中, 条件 1) 和条件 2) 成立.
任取一点  有如下不等式成立:

∥u̇p∥ =∥Kξ̇∥ = ∥K(Aξ + BKξ)∥ ≤

∥K∥ (∥A∥+ ∥B∥∥K∥) ∥ξ∥ ≤

∥K∥ (∥A∥+ ∥B∥∥K∥) ∥ξ∥P√
λ(P )

(17)

λ(P ) P其中,   为矩阵  的最小特征值.

κ1 := min
{
κ0,

σ
√

λ(P )

∥K∥(∥A∥+∥B∥∥K∥)

}
Ω(κ1) ∼

定义 , 由 (17)

可知, 在集合  内, 条件 1)   3) 均成立.
ξ̇ = Aξ + BKξ ξ

T
Pξ沿轨迹  对  微分可得:

d
dt
∥ξ∥2P = ∥ξ∥2

ÂTP+PÂ
(18)

κ ∈ R(0, κ1] Ω(κ)取 , 则在集合  中, 式 (18)可以

化简为:
d
dt
∥ξ∥2P = ∥ξ∥2

ÂTP+PÂ
= −∥ξ∥2Q∗ (19)

P > 0 −Q∗ < 0 Ω(κ)

ξ̇ = Aξ + BKξ

κ < κ1 < κ0 ∼

由于  , 且  , 上述等式表明  

是闭环系统  的一个正不变集. 根据

, 条件 1)   5)也是满足的, 即, 在本文

所提 Tube-CRMPC算法下, 高超声速飞行器速度、

高度解耦子系统的终端不变集及其对应的终端控制

器是存在的.   □

 2.4　高超声速飞行器 Tube-CRMPC 算法流程

基于前述讨论, 针对高超声速飞行器纵向运动

模型, 设计一种满足飞行器状态、控制输入、控制输

入增量约束的基于 Tube的复合鲁棒模型预测跟踪

控制算法 (Tube-CRMPC), 流程如算法 1所示.

　  算法 1. Tube-CRMPC 算法

ξ(t0) Vd hd输入. 系统状态 , 期望速度 , 期望高度 .

up(t)输出. 控制输入 .

k = 0 1. 初始化: 设置 ;

k 2. while 迭代次数  未达到最大次数 do

ξ(tk)

/∈ Ω(κ)

 3. 　 if HFV状态轨迹没有进入终端不变集, 即 

　　　　     then

Ptk 4. 　 求解优化问题 ;

up(t)← u∗
p(t; tk) 5. 　 施加控制输入 ;

 6. 　 else

up(t)← Kξ(tk) 7. 　 采用终端控制器施加控制输入量 ;

 8. 　 end if

tk ← tk+1 9. 　  ;

k ← k + 110. 　  ;

11. end while

12. return up(t)

T Ts

Q R P

K Ω(κ)

注 3. 本文所提的高超声速飞行器复合鲁棒模

型预测控制方法, 其预测时域 、采样间隔  以及

权重矩阵 、 、  是离线选择的, 终端控制器增益

 和终端不变集  是根据引理 1来确定的.

 3　理论分析

本节针对考虑控制量和控制增量约束的高超声

速飞行器纵向运动模型设计的 Tube-CRMPC算

法, 推导其递归可行性和闭环稳定性的充分条件.

 3.1　递归可行性分析

ξa, ξb ∈ RNξ s ∈ R[tk+1, tk+T ]

ξa ∈ W (s− tk) ∥ξb − ξa∥ ≤ θe(s−tk+1)

ξb ∈ W (s− tk+1)

引理 2 .  给定  ,   ,

若  ,    成立 ,  则

 也成立.
∀τ ∈ B(θ(s− tk+1)) ∥τ∥ ≤

fm(e(s−tk+1) − 1) h := ξb − ξa + τ

∥h∥ ≤ fm(eT − 1)e(s−tk+1) + fm(e(s−tk+1)

证明 .   ,  可以得到  

. 定义辅助变量  ,

可以得到  
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−1) eT ≥ T ∥h∥ ≤ fm(e(s−tk) − 1)

h ∈ B(θ(s− tk)) ξb

+ τ = ξa + h ∈ B(r) ξb ∈ W (s− tk+1)

. 由于  , 可知  , 即

.  根据鲁棒收紧状态约束得到  

, 这表明 . □

下面给出保证高超声速飞行器 Tube-CRM-
PC算法递归可行性的充分条件.

定理 1. 对于算法 1下的高超声速飞行器解耦

子系统, 若假设 1与以下条件成立, 则算法 1的递

归可行性是保证的:

θ ≤ r − κ

eT
√
λ(P )

(20)

λ(Q∗)T

2λ(P )
≥ ln

r

κ
(21)

Ω(r) ⊆ W (T ) (22)

λ(P ) P其中,   为矩阵  的最大特征值.

证明. 考虑如下候选控制输入:

ṽ(s; tk+1) =

{
v̄∗(s; tk), s ∈ R[tk+1, tk+T ]

Kξ̃(s; tk), s ∈ R(tk+T, tk+1+T ]

(23)

R[tk+1, tk+T ]在时间区间   上, 由假设 1 和 (14)
可知:

∥ξ̃(s; tk+1)− ξ̃∗(s; tk)∥ ≤

θ +

∫ s

tk+1

∥ξ̃(t; tk+1)− ξ̃∗(t; tk)∥dt (24)

利用Gronwall-Bellman不等式对上式化简可得:

∥ξ̃(s; tk+1)− ξ̃∗(s; tk)∥ ≤ θe(s−tk+1) (25)

s = tk + T将  代入上式, 利用式 (20)和三角不等式

化简可以得到:

∥ξ̃(tk + T ; tk+1)∥P ≤

∥ξ̃∗(tk + T ; tk)∥P +

√
λ(P )θeT ≤

κ+ (r − κ) ≤ r (26)

R(tk+T, tk+1+T ]在时间区间  上, 由引理 1、比较

原理以及 (21)和 (26)可得:

∥ξ̃(tk+1 + T ; tk+1)∥P ≤

∥ξ̃(tk + T ; tk)∥e
−λ(Q)

λ(P )
eT ≤ κ (27)

ξ̃(tk+1 + T ; tk+1)

从上述公式可以看出, 高超声速飞行器飞行状

态轨迹  满足终端状态约束.

R[tk+1, tk+T ]

ṽ(s; tk+1) := v̄∗(s; tk) ∈ V ˙̃v(s; tk+1) := ˙̄v
∗
(s;

tk) ∈ V̇ R(tk+T, tk+1+T ]

接下来证明候选控制输入 (23)满足控制输入

和控制输入增量约束. 对于时间区间 ,
满足  和 

; 对于时间区间 , 由引理 1和

ṽ(s; tk+1) = Kξ̃(s; tk) ∈ V ˙̃v(s; tk+1) =

K
˙̃
ξ(s; tk) ∈ V̇

式 (27)可得 , 

.

ξ̃(s; tk+1)

R[tk+1, tk+T ] ξ̃(s; tk+1) ∈ W (s− tk+1)

R(tk+T, tk+1+T ] ξ̃(s;

tk+1) ∈ Ω(r) ⊆ W (T ) ⊆ W (s− tk+1)

最后证明高超声速飞行器状态轨迹  

满足鲁棒收紧状态约束. 根据 (25)和引理 2, 对于

时间区间  , 有  ;
对于时间区间 , 由式 (26) 可得 

.
Ptk+1

Ptk

因此, 控制输入 (23)是优化问题  的可行

解, 并且优化问题  在每个时间步上是递归可行

的. 基于上述分析, 可以保证算法 1的递归可行性.
□

 3.2　稳定性分析

下面给出定理 2来说明 Tube-CRMPC算法下

高超声速飞行器解耦子系统的闭环稳定性.
定理 2. 上述假设 1和引理 1成立, 且定理 1中

的条件得到满足. 如果以下条件成立, 则闭环系统

是输入到状态稳定的.

λ(Q)TθeT (θeT + 2(r − θ)) +

√
λ(P ) ×

(r + κ)θeT < λ(Q)T

 κ√
λ(P )

− θ

2

(28)

此外, 当扰动上界如下时, 闭环系统将在终端区域

内保持稳定,

fm ≤
κλ(Q∗)

2λ(P )
√

λ(P )
(29)

J ∗(tk) := V (tk)

证明. 将通过讨论初始状态的两种情况来证明

上述定理. 记最优代价函数为:  .
ξ0 /∈ Ω(κ) V (tk+1) −

V (tk)

首先 ,  考虑  .  可见 ,  偏差  

 满足:

V (tk+1)− V (tk) ≤

J̃ (tk+1)− J
∗
(tk) =∫ tk+1+T

tk+1

S(ṽ(s; tk+1), ξ̃(s; tk+1))ds −

∫ tk+T

tk

S(v̄∗(s; tk), ξ
∗
(s; tk))ds +

V(ξ(tk+1 + T ; tk+1))− V(ξ(tk + T ; tk)) (30)

由 (26)和引理 1可以得到:∥∥∥ξ̃(tk+1 + T ; tk+1)
∥∥∥2
P
−
∥∥∥ξ̃(tk + T ; tk+1)

∥∥∥2
P
≤

−
∫ tk+1+T

tk+T

(∥∥∥ξ̃(s; tk+1)
∥∥∥2
Q
+ ∥ṽ(s; tk+1)∥2R

)
ds

(31)
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然后, 通过将 (23)和 (31)代入 (30)可以得到:

V (tk+1)− V (tk) ≤
3∑

k=1

∆Vk

其中,

∆V1 =

∫ tk+T

tk+1

(∥∥∥ξ̃(s; tk+1)
∥∥∥2
Q
−
∥∥∥ξ∗(s; tk)∥∥∥2

Q

)
ds

∆V2 = −
∫ tk+1

tk

(∥∥∥ξ∗(s; tk)∥∥∥2
Q
+ ∥v̄∗(s; tk)∥2R

)
ds

∆V3 =
∥∥∥ξ̃(tk + T ; tk+1)

∥∥∥2
P
−
∥∥∥ξ∗(tk + T ; tk)

∥∥∥2
P

∆V1对于第一个分量 , 利用 Holder不等式可得:

∆V1 ≤
∫ tk+T

tk+1

2
∥∥∥ξ∗(s; tk)∥∥∥

Q

∥∥∥ξ̃(s; tk+1) −

ξ
∗
(s; tk)

∥∥∥
Q
ds +∫ tk+T

tk+1

∥∥∥ξ̃(s; tk+1)− ξ
∗
(s; tk)

∥∥∥2
Q
ds ≤

λ(Q)

(
max

s∈R[tk+1, tk+T ]

2
∥∥∥ξ∗(s; tk)∥∥∥) ×

∫ tk+T

tk+1

∥∥∥ξ̃(s; tk+1)− ξ
∗
(s; tk)

∥∥∥ ds +(
max

s∈R[tk+1, tk+T ]

∥∥∥ξ̃(s; tk+1)− ξ
∗
(s; tk)

∥∥∥) ×
∫ tk+T

tk+1

∥∥∥ξ̃(s; tk+1)− ξ
∗
(s; tk)

∥∥∥ ds
利用鲁棒紧状态约束和式 (25)可以得到:

∆V1 ≤ Tλ(Q)(θeT + 2(r − θ))θeT (32)

∆V2对于第二个分量 , 利用式 (20)可得:

∆V2 ≤−
∫ tk+1

tk

∥∥∥ξ∗(s; tk)∥∥∥2
Q
ds ≤

− λ(Q)T

θ − κ√
λ(P )

2

(33)

∆V3对于第三个分量 , 借助三角不等式可得:

∆V3 ≤
√

λ(P )∥ξ̃(tk + T ; tk+1)− ξ
∗
(tk + T ; tk)∥ ×

∥ξ̃(tk + T ; tk+1) + ξ
∗
(tk + T ; tk)∥P ≤√

λ(P )θeT × (∥ξ̃(tk + T ; tk+1)∥P +

∥ξ∗(tk + T ; tk)∥P ) ≤
√

λ(P )(r + κ)θeT (34)

V (tk+1)− V (tk)

Ω(κ)

总结 (32) ~ (34), 利用 (28)中的条件, 可以得

到  . 基于与文献 [27] 相同的论证,
可以推断系统状态最终将在有限时间内进入终端区

域 .
Ω(κ)

V(·)
接下来将证明集合  是闭环系统的正不变

集. 选择  作为 Lyapunov函数, 可得:

V̇(ξ(t)) = ξ̇T(t)Pξ(t) + ξT(t)P ξ̇(t) (35)

ξ0 ∈ Ω(κ) v(t) = Kξ(t)对于 , 控制输入为 , 此时有:

V̇(ξ(t)) = (Aξ(t) + BKξ(t) + F (t))TPξ(t) +

ξT(t)P (Aξ(t) + BKξ(t) + F (t))

利用引理 1化简可得:

V̇(ξ(t)) = 2ξT(t)PF (t)− ∥ξ(t)∥2Q ≤

λ(Q∗)

λ(P )

(
2κλ(P )∥

√
P∥

λ(Q∗)
∥F (t)∥ − ∥ξ(t)∥2P

)

fm = κλ(Q∗)/(2λ(P )
√

λ(P ))

V̇(ξ(t)) < 0

Ω(κ)

由于干扰上界 , 易

知 . 因此, 可以利用文献 [27]中相同的

结论得到  是一个正不变集.  □

 4　仿真验证

m = 136 817.841 kg

Re=6 371 386.8 m S=334.729 653 m2

c = 80 ce = 0.029 2

y Iyy = 9.490 7× 106 kg ·m2

ρ = 0.012 5 kg/m3

本节将通过对比仿真实验来验证本文所提方法

的有效性. 根据文献 [6, 28−29], 高超声速飞行器及

飞行环境参数为: 质量 , 地球半径

, 机身参考面积 ,
平均气动弦长  , 升降副翼弦长  ,
绕  轴的转动惯量 , 空气

密度 . 初始状态为:

V0 = 15 060 ft/s

γ = 0◦

h0 = 110 000 ft

α = 1.793 2◦

q = 0◦

β0 = 0.176 7

β̇0 = 0 Vd = 15 160 ft/s

hd = 111 000 ft

0 ≤ β ≤ 3, −15◦ ≤ δe ≤ 15◦,

−0.1 ≤ ∆β ≤ 0.1, −3◦ ≤ ∆δe ≤ 3◦

初始发动机节流阀开度 , 初始发动机节

流阀开度导数  , 期望速度  ,
期望高度 . 考虑控制输入和控制输

入增量的约束条件为: 
.

为说明所提方法的有效性, 本文研究了 HFV
在不同类型干扰下系统的变化曲线, 同时基于文献

[5, 23]设计了基于扩张状态观测器的鲁棒模型预测

控制算法 (PFC+LESO), 与文献 [5]基于小波基函

数的预测函数控制方法 (PFC)一同作为对比方法

进行控制效果对比. 结合文献 [5]中鲁棒模型预测
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控制算法, 设计针对 HFV的未知扰动进行估计的

改进多变量线性扩张状态观测器如下.
y =

x1 u(t) x2

b1 ω(t)

假设扩展二阶控制系统如下式所示. 其中, 
 代表系统输出;   代表系统的控制输入;   代

表系统的不确定性;   为控制增益系数;   代表

系统的总扰动.
ẋ1 = x2 + b1u(t)

ẋ2 = ω(t)

y = x1

(36)

基于偏差控制原理构建如下可对 HFV未知扰

动进行估计的多变量线性扩张状态观测器:
e(t) = z1(t)− x(t)

ż1(t) = z2(t)− β0e(t) +BU(t)

ż2(t) = −β1(ė(t) + β0e(t))

(37)

x =
[
V γ h α q

]T
U =[

βc δe
]T

z1(t)

B z2(t)

ė(t)

β0 = diag{β01, β02, β03, β04,

β05} β1 = diag{β11, β12, β13, β14, β15}

式中,   代表系统状态; 

 代表系统输入向量;   代表对非线性

系统内部状态的估计;   为控制增益矩阵;   代

表对系统所受到的总扰动的估计;   代表状态估

计误差的一阶微分 ;  

,   为待调参数.

|∆m| ≤ 0.10, |∆Iyy| ≤ 0.10, |∆S| ≤ 0.10

|∆c| ≤ 0.10, |∆ρ| ≤ 0.10, |∆ce| ≤ 0.10, |∆CM (α)| ≤
0.10 ∼ ∆ = ±0.10

同文献 [5], 为测试本文所提 Tube-CRMPC算法

的鲁棒性, 考虑模型参数和 HFV气动参数不确定的

加性干扰:  ,

. 图 1  图 4为参数均取最坏情况 

时的仿真结果.

如图 1 ~ 图 4所示, 与传统控制方法相比, 本
文所提方法在多变量约束与参数不确定的加性干扰

下, 呈现出更快的收敛速度、更迅速的控制输入响

应、更强的姿态稳定能力以及更高的控制精度, 充
分验证了所提方法在提升高超声速飞行器跟踪控制

性能方面的有效性.

δe

βc

同文献 [5, 29−30], 考虑高超声速飞行器在恶

劣的外部环境飞行时激发执行机构中存在的某些未

知模态, 使得升降舵的实际偏角  和发动机节流阀

开度  不能精确地复现期望的理想指令. 基于此,
本文考虑 HFV在参数摄动与多执行器复合故障多

重作用下的高超声速飞行器稳定跟踪控制效果.
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图 1    参数不确定性下的跟踪效果

Fig. 1    Tracking effects under
parameter uncertainty
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图 2    参数不确定性下的控制量变化

Fig. 2    Changes in control variables under
parameter uncertainty
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图 3    参数不确定性下的飞行器状态变化

Fig. 3    Aircraft state changes under
parameter uncertainty
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当系统发生部分失效故障时, 实际执行器输出

与控制指令之间存在效率衰减, 可表示为:

uf (t) =

{
Γu(t), t ≥ Tfault

u(t), t < Tfault

Γ = diag{q1, q2} Tfault

Tfault =

40 s, Γ =

[
0.90 0
0 0.55

]
其中,   为效率因子对角矩阵; 
为故障发生时刻 . 本文故障参数设置为 : 

.

如图 5 和图 6 所示, 多执行器复合故障发生

时, 传统预测控制方法完全失效; 基于扩张状态观

测器的鲁棒模型预测控制虽仍能维持稳定, 但存在

显著的稳态误差. 相比之下, 本文所提方法能够快

速调整控制输入以应对故障, 并在更短时间内恢复

对目标的精确跟踪. 仿真结果充分证明了所提方法

具有更强的容错控制能力.
同文献 [5−6], 考虑 HFV实际飞行时受参数摄

动与外部不确定扰动综合影响, 取

d1(t) = 0.002 4 sin(0.2t)

d2(t) = 0.012 sin(0.2t)

βc δe分别为发动机节流阀开度  和升降舵偏角  所受

到的外部不确定扰动, 仿真控制效果对比如下.
如图 7和图 8所示, 在未知有界扰动作用下,

本文所提方法能够更快地实现速度和高度对期望值

的精确跟踪, 在严格满足控制输入和控制输入增量

约束的前提下实现更小的稳态误差. 仿真结果充分

验证了本文所提控制方法具有较强的抗干扰能力.

 5　结束语

本文研究了高超声速飞行器在复杂飞行包络中

 

−0.1

0

0.1

−4

−2

0

2

4

Δb
c

Δd
e 
/(

°)

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50

发动机节流阀开度增量变化

升降舵偏转角增量变化

时间 /s

0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50
时间 /s

实际控制增量
控制增量约束

实际控制增量
控制增量约束

 

图 4    参数不确定性下的控制量增量变化

Fig. 4    Incremental changes in control variables under
parameter uncertainty
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图 5    执行器故障下的跟踪效果

Fig. 5    Tracking effects under actuator fault
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图 6    执行器故障下的控制量变化

Fig. 6    Changes in control variables under actuator fault
 

0
20
40
60
80

100

0
200
400
600
800

1 000

102

100

98

2010 30 40 50

30 40 50 6020
960
980

1 000
1 020
1 040

V
 /

(f
t/

s)
h 

/f
t

高度跟踪

时间 /s

PFC
PFC+LESO

期望速度

Tube-CRMPC

PFC
PFC+LESO

期望速度

Tube-CRMPC

速度跟踪

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

时间 /s
0 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100

 

图 7    正弦干扰下的跟踪效果

Fig. 7    Tracking effects under sinusoidal disturbance
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面临的多源不确定性作用与多变量约束问题, 提出

一种由非线性动态逆和 Tube-CRMPC融合的复合

鲁棒模型预测跟踪控制策略. 通过理论推导, 论证

了所提控制策略的递归可行性, 并基于 Lyapunov
稳定性理论严格证明了其闭环稳定性, 为高超声速

飞行器在外界干扰、参数摄动及执行器故障等复合

扰动下的稳定跟踪控制提供了可靠保障. 最后通过

仿真对比验证了所提方法的有效性. 未来工作中,
计划引入事件触发机制以进一步降低 Tube-CRM-
PC的在线计算负担, 并结合干扰观测器提升对更

复杂扰动的抑制能力.
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图 8    正弦干扰下的控制量变化

Fig. 8    Changes in control variables under
sinusoidal disturbance
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