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弹性高超声速飞行器分解式输出反馈预测控制 

胡超芳，刘欣悦 

(天津大学电气自动化与信息工程学院，天津 300072) 

摘 要：针对带参数不确定性和扰动的弹性高超声速飞行器，提出一种基于事件触发的分解式输出反馈管道模型预

测控制(Tube-MPC)方法．首先，将不确定非线性模型建模为包含附加集总扰动的多胞线性变参数(LPV)模型，并设

计龙伯格观测器以估计弹性状态．为确定观测误差边界，提出迭代算法计算凸观测误差不变集，将凸观测误差不变

集与凸扰动集结合形成增广误差不变集，从而设计分解式观测、标称及参考模型，基于凸集顶点，将预测状态管表

示为分解后子管的闵可夫斯基和形式．其次，设计子管的辅助反馈控制器和标称控制器，以保证各子管的渐近稳

定，并进一步证明了整个系统的稳定性．由于子管的数量与预测步长成正比，为保证子管的预测控制序列满足约束

条件，提出了子管输入约束缩减策略．在子管的辅助反馈误差系统中，通过线性矩阵不等式(LMI)优化求解子控制

序列，并在每个时刻根据历史子控制序列缩减控制约束．对于子管的标称误差系统，根据凸集顶点缩紧标称控制约

束，并优化求解控制增益，利用闵可夫斯基和获得实际控制序列．随后，为降低计算量和保守性，基于观测误差不

变集设计了事件触发机制，该机制通过离线计算不变集序列，在线匹配刚体观测误差与不变集，来确定弹性观测误

差对应的观测误差不变集，当不变集发生变化时，更新增广误差不变集和控制增益．最后，仿真结果表明，所提方

法能显著提升弹性高超声速飞行器在不确定和扰动条件下的控制性能． 

关键词：弹性高超声速飞行器；管道模型预测控制；事件触发；凸观测误差不变集 

中图分类号：V448       文献标志码：A       文章编号：0493-2137(2025)12-1230-12 

 

Decomposed Output Feedback Predictive Control for  

a Flexible Hypersonic Vehicle 

Hu Chaofang，Liu Xinyue 

(School of Electrical and Information Engineering，Tianjin University，Tianjin 300072，China) 

Abstract：For a flexible hypersonic vehicle subjected to parametric uncertainty and disturbance，an event-triggered 

decomposed output feedback tube model predictive control(Tube-MPC) method is proposed. First，the uncertain 

nonlinear model was developed as a linear parameter-varying(LPV) model with an additional lumped disturbance，

and a Luenberger observer was designed for unmeasurable flexible states. To determine the boundary of the observa-

tion error，an iterative algorithm was proposed to obtain a convex observation error invariant set. Then，this set was 

combined with a convex disturbance set to form an augmented error invariant set. Accordingly，the decomposed ob-

server，nominal，and reference models were designed. Based on the vertices of the convex set，the predicted state 

tube was represented as a Minkowski sum of decomposed sub-tubes. Then，auxiliary and nominal feedback control-

lers of the sub-tubes were designed to ensure the asymptotic stability of each sub-tube，and the stability of the entire 

system was confirmed. As the number of decomposed sub-tubes was proportional to the prediction horizon，a strategy 

was proposed to reduce the sub-tube control input constraints to ensure that predictive control sequence satisfied the

constraints. In the auxiliary feedback error system of the sub-tube，the sub-control sequence was solved using the 

linear matrix inequality(LMI)，and the control constraints were reduced according to the historical sub-control se-

quence at each time step. For the nominal error system of the sub-tube，the nominal control constraint was tightened 
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using the convex set vertices. The control gain was solved and the actual control sequence was obtained using the

Minkowski sum. Moreover，to reduce computational load and conservatism，an event-triggered mechanism was 

designed based on the observation error invariant set. This mechanism determined the observation error invariant set

corresponding to the flexible observation error by calculating the invariant set sequence offline and by matching the

rigid observation error and the invariant set online. When the invariant set changed，the augmented error invariant set 

and control gains were updated. Finally，the simulation results demonstrate that the proposed method effectively im-

proves the control performance and efficiency of the flexible hypersonic vehicle under uncertainty and disturbance. 

Keywords：flexible hypersonic vehicle；tube model predictive control(Tube-MPC)；event-triggered；convex ob-

servation error invariant set 

 

近些年，高超声速飞行器在军事国防与民用航空

等领域受到广泛关注．然而，其复杂的非线性模型和

严苛的工作环境，使得飞行器在控制设计中面临弹性

效应、扰动和不确定性等诸多挑战．这些因素不仅影

响飞行器的动态性能，还对系统的稳定性与鲁棒性 

提出更高要求．因此，对高超声速飞行器的深入研究

不仅具有重要的理论价值，也具有重大的实际应用 

意义. 

抑制参数不确定性和扰动的影响对于高超声速

飞行器至关重要[1]．通常将它们视为附加集总扰动，

以便进行控制器设计和系统分析，一般由扰动约束集

来界定扰动变化范围，目前主要有两种扰动约束集的

构造方法：其一是通过各维度极限值构建矩形集，若

集合对称，则由各维度最大绝对值确定集合边界[2]；

其二是由点集均值和协方差矩阵构建椭圆集[3]．这两

种方法简单且计算效率高，因此得到了广泛应用．在

附加集总扰动的抑制研究中，主要包含两种途径：一

是通过扰动观测器[4]或自适应律[5]在线估计未知扰动

参数，并设计控制器进行补偿；二是通过设计自抗 

扰[6-7]、随机鲁棒[8]、μ 综合[9]、鲁棒自适应多模型[10]、

H∞
[11]等强鲁棒性控制器来抑制扰动．除此之外，管

道模型预测控制(tube model predictive control，Tube-

MPC)也因其优异的最优控制性能和鲁棒性，在该领

域占据重要地位．为进一步抑制附加集总扰动，研究

者提出了多种改进方案．例如，Raghuraman 等[12]将

不确定集的大小作为优化变量，提出具有可调不确定

集 的 管 道 模 型 预 测 控 制 方 法 ，有 效 降 低 了 保 守

性．Peschke 等[13]采用序列多级管道模型预测控制方

法来应对乘性不确定性．Parsi 等[14]借助椭球集设计

出可扩展的管道模型预测控制方案，利用线性分数变

换精准捕获不确定性. Rakovic 等[15]则在已知凸扰动

约束集顶点的情况下，提出参数化管道模型预测控制

方法．这些研究成果为高超声速飞行器在复杂工况

下的控制提供了新的思路． 

在高超声速飞行器的控制中，弹性同样不容忽视.  

常见的处理办法是先利用陷波滤波器削弱弹性，再基

于刚体模型构建控制器[16]．若弹性模态可测，一般将

其作为状态变量融入控制器设计[17]；反之，则将弹性

视为不确定性，通过提高控制器的鲁棒性来维持系统

稳定[18]．虽然以上方法可实现弹性抑制，但容易导致

控制器设计过于保守、控制效能降低．因此，一些研

究将弹性模态视为等效扰动，并通过构建扰动观测 

器[19]或者状态观测器来估计总扰动或弹性模态的方

式，来降低控制器的保守性[20]． 

由上述分析可知，现有附加集总扰动的处理方法

通常会由于固定的扰动形状而产生较大的保守性，而

构造凸扰动约束集不仅可以有效降低保守性，提高灵

活性，还可以利用顶点信息优化控制策略，使其更接

近实际扰动行为．为此，针对带参数不确定性和扰动

的弹性高超声速飞行器，本文基于 Rakovic 等[15]的研

究，考虑凸扰动约束集和状态不可测的复杂影响，利

用管道模型预测控制的优势，提出了一种基于事件触

发的分解式输出反馈管道模型预测控制方法．该方

法将复杂控制问题分解为多个基于扰动顶点的子问

题，从而可简化设计过程，缩短优化时间．此外，该方

法还支持并行求解，从而降低了计算规模．首先，将

非线性模型建模为包含附加集总扰动的多胞线性变

参数(linear parameter-varying，LPV)模型，并设计龙

伯格观测器以估计弹性状态．为确定观测误差边界，

本文提出了迭代算法来计算凸观测误差不变集，将其

与凸扰动集结合，构建了增广误差不变集，从而设计

分解式观测、标称及参考模型．基于凸集顶点，将预

测状态 管表示为 分解后子管 的闵可夫斯基和 形

式．然后，相较于 Rakovic 等[15]的方法，本文进一步

利用线性矩阵不等式(linear matrix inequality，LMI)

求解子辅助反馈控制增益和子标称控制增益，并通过

增加约束条件，确保李雅普诺夫函数递减．由于分解

后的子管数量与预测步长成正比，为确保子控制输入

的预测控制序列满足约束条件，本文提出子管输入约

束的缩减策略．在子管的辅助反馈误差系统中，通过
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LMI 优化求解子控制序列，并在每个时刻根据历史

子控制序列缩减控制约束．在子管的标称误差系统

中，可由凸集顶点对标称控制约束进行缩紧，并优化

求解控制增益，利用闵可夫斯基和计算实际控制序

列．考虑到观测误差逐渐减小，若仅依赖初始观测误

差界限构造凸观测误差不变集，可能过于保守．为降

低计算量和保守性，本文基于凸观测误差不变集提出

事件触发机制，通过离线计算观测误差不变集序列，

在线匹配刚体观测误差与不变集，来实时确定弹性观

测误差对应的不变集，当不变集变化时，更新增广误

差不变集并重新计算控制增益．最后仿真结果验证

了所提方法的有效性． 

1 系统模型 

采用的弹性高超声速飞行器纵向运动和动力学

模型[13,21]为 
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式中：h 、v 、α 、θ 、q 分别为高度、速度、攻角、俯仰

角和俯仰角速率；
i

η 为 i阶弹性模态；m 、g 、
yy
I 分别

为飞行器质量、重力加速度和纵向转动惯量；L 、D 、

T 、M 分别代表升力、阻力、推力和俯仰力矩；ζ
i
、

ω
i
、

i
N 分别为第 i阶弹性模态的阻尼比、自然振荡角

频率和弹性模态的广义力． 

发动机模型为 

   2

c
2φ ξϖ ϖ φφ= − +���  (2)

 

式中
c
φ 、ξ 、ϖ 分别代表空气当量比控制量、发动机

阻尼比和固有频率． 

为线性化模型，首先假设不存在参数不确定性，

则可通过雅可比线性化和张量积变换建立弹性高超

声速飞行器的多胞 LPV 模型[22]．定义调度变量为
T( ) [ ]=t h vp ． 

   ( ) ( )( ) ( ) ( )( ) ( )
w

= + +� t p t t p t t kx A x B u  (3)
 

式中：
w
k 为未建模动态； ( ( ))p tA 和 ( ( ))p tB 是与调度

变量有关的矩阵，下文将用
p

A 和
p

B 代替． , =⎡ ⎤⎣ ⎦p p
A B  

[ ]
l

1

( ) ,ε ε ε
ε
κ

=
∑
n

t A B ，[ ],ε εA B 为多胞顶 点 ，
l

1

( ) 1ε
ε
κ

=

=∑
n

t ，

0 ( ) 1tεκ≤ ≤ ，
l
n 为系统矩阵的顶点数．多胞 LPV 模

型的系统矩阵变化与调度变量有关，系统矩阵顶点决

定其变化范围．定义控制输入 [ ]Te
δ φ= Δ Δu ，状态

[ ]T1 1 2 2
α θ η η η η= Δ Δ Δ Δ Δ Δ Δ Δ Δ� �h v qx ． 

考虑参数不确定性和扰动，则有 

   ( ) ( ) ( ) ( )= + +�

p p
t t t tx A x B u w  (4)

 

式中 ( )tw 表示包含未建模动态、不确定性和扰动的附

加集总扰动， ( )∈t Ww ，扰动约束集W 为凸集合，扰

动约束集顶点与扰动固有物理特性有关，顶点
i

w 已

知，
1

( ) λ
=

=∑
r

i i

i

tw w ，r 为扰动约束集的顶点数． 

式(4)可表示成离散形式 

   ( 1) ( )ˆ ˆ ( ) ( )ˆ ˆ+ = + +
p p

k k k kx A x B u w  (5)
 

式中： ( )k̂x 、 ( )k̂u 和 ( )k̂w 为随时间变化的离散变量；

s

ˆ =k t T 为离散时刻，
s
T 为采样时间． 

考虑状态约束，则式(5)可以表示为 

   

ˆ ˆ ˆ ˆ

ˆ ˆ( ) ( )

ˆ( )

( 1) ( ) ( ) ( )+ = + +⎧
⎪⎪
⎨ =
⎪

∈⎪⎩

p p
k k k k

k k

k U

y

x A x B u w

C

u

x  (6)

 

式中控制约束U 为已知的紧集． 

假设刚体状态 可 测 ， [ ]α θ= Δ Δ Δ Δ Δh v qy ，
5 9×∈RC ．由于机体的形变，所以很难准确测量弹性

模态及其导数． 

2 凸观测误差不变集迭代算法 

引入龙伯格观测器观测未知弹性模态及其导数，

则有 

 ˆ ˆˆ ˆ( 1) ( )+ = +
p

k kx A x  

     
ob

ˆ ˆ ˆˆ( ) ( ) ( )⎡ ⎤+ −⎣ ⎦p
k k kB u L y y  (7)

式中
ob

L 为观测增益． 

由式(6)和(7)可得观测误差表达式为 

   
ob

ˆ ˆ ˆ( 1) ( ) ( ) ( )+ = − +
p

k k ke A L C e w  (8)
 

式中
T

T T 9 1

g t
ˆ ˆ ˆ( ) ( ) ( ) ×⎡ ⎤= ∈⎣ ⎦k k k Re e e 包含了刚体状态的

观 测误差 5 1

g
ˆ( ) ×∈k Re 和 弹 性状态 的 观 测误差

4 1

t

ˆ( ) ×∈k Re ． 

为降低观测误差影响，需要在预测模型和控制器

设计中考虑观测误差，并构建观测误差不变集． 

由于
1

ˆ( ) λ
=

=∑
r

i i

i

kw w ，所以式(8)可以表示为 
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i p i i
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=
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r

i i

i

k ke e  (10)
 

因此可以构建迭代关系式，由凸扰动约束集的顶

点求得凸观测误差不变集的顶点为 
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式中 *
j 表示迭代步长． 

当 1
∗ ∗−=j j

i i
o o 时，迭代终止，求得

i
w 对应的凸观测

误差 不 变 集 的 顶 点
i
o ．由 此 观 测误差 可表示为

1

ˆ( ) λ
=

= ∈∑
r

i i

i

k Oe o ．凸不变集 O 是观测误差在 0～ ∞

时刻均满足的最小不变集．根据刚体状态和弹性状

态的观测误差，也可将不变集顶点
i
o 分解成刚体观测

误差不变集顶点 g

i
o 和弹性观测误差不变集顶点 t

i
o ． 

由于刚体状态可测，可将已知刚体状态直接反馈

到控制器中，因此在定义以下增广误差时不考虑刚体

观测误差，仅考虑弹性状态观测误差，即 

   
T

T

t

ˆ ˆ ˆ( ) ( ) 0 0 0 0 0 ( )⎡ ⎤′ = + ⎣ ⎦k k kw w e  (12)

则凸增广误差不变集可表示为 

 
1

λ
=

′ ′ ′∈ = =∑
r

k i i

i

w W w  

     ( )T
T

1

0 0 0 0 0 ( )λ
=

⎡ ⎤+ ⎣ ⎦∑
r

t

i i i

i

w o  (13)

3 分解式预测模型 

3.1 分解式观测模型 

观测状态的动态表达式为 

   ˆ ˆ ˆ ˆˆ ˆ( 1) ( ) ( ) ( )′+ = + +
p p

k k k kx A x B u w  (14)
 

在以往研究中，绝大多数的预测模型都建立在标

称模型基础上，不考虑系统的增广误差，这会导致预

测不准确的问题．因此，为提高预测模型的精度，本

文针对系统(14)设计了分解式观测模型．令 ˆ (0) =�

x  

ˆ ˆ( )kx 为当前状态，定义预测步长为 N ，ˆ ( )
�

kx 、 ( )
�

ku 和

( )′� kw 为在第 k个预测时刻的状态、控制输入和增广

误差， 0,1, ,k N= � ．则预测的观测状态序列可表示

为 ˆ ˆ ˆ(0) (1) ( )⎡ ⎤⎣ ⎦
� � �

� Nx x x ，预 测 控 制 序 列 为 

[ ](0) (1) ( )
� � �

� Nu u u . 将预测状态 ˆ ( )
�

kx 分解为 1k +

个分量 ˆ (0, ),
�

kx
ˆ ˆ(1, ), , ( , )
� �

�k k kx x ，且满足表达式 

   
0

ˆ ˆ( ) ( , )
=

=∑
� �

k

j

k j kx x  (15)

 

同理，有 

   
0

( ) ( , )
=

=∑
� �

k

j

k j ku u  (16)

 

式中 ˆ ( , )
�

j kx 、 ( , )
�

j ku 分别表示在预测时刻 k 分解的第

j个子观测状态和子控制输入． 

子观测状态的预测模型为 

   ˆ ˆ( , 1) ( , ) ( , )+ = +� � �

p p
j k j k j kx A x B u  (17)

 

式中：ˆ ˆ(0,0) (0)=� �

x x ；ˆ ( , ) ( 1)′= −� �

j j jx w ． 

由于不确定性 ( 1)w j′ −�

未知，因此只有 0状态序

列 ˆ ˆ ˆ(0,0) (0,1) (0, )⎡ ⎤⎣ ⎦
� � �

� Nx x x 可以由当前状态确定. 

为 了 准 确表示 j 状态 序 列 ˆ ˆ( , ) ( , 1)⎡ +⎣
� �

�j j j jx x  

ˆ ( , )⎤⎦
�

j Nx ，令
1

( 1) λ
=

′ ′− =∑
�

r

i i

i

jw w ，由于 ′
i

w 已知，于是有 

 ˆ ˆ( , , 1) ( , , ) ( , , )+ = +� � �

p p
i j k i j k i j kx A x B u  

     ˆ ( , , ) ′=�

i
i j jx w  (18)

 

因此，可形成子观测状态管和子控制管分别为 

   
1

ˆˆ ( , ) ( , , )λ
−

=∑
�

r

i

i

X j k i j kx  (19)
 

   
1

( , ) ( , , )λ
−

=∑
�

r

i

i

U j k i j ku  (20)
 

式中 ˆ ( , , )
�

i j kx 、 ( , , )
�

i j ku 分别表示子观 测状态 管

ˆ ( , )X j k 和子控制管 ( , )U j k 的第 i个顶点． 

观 测状态 管 ˆ ( )X k 和 控 制 管 ( )U k 为 预 测状态

ˆ ( )
�

kx 、 ( )
�

ku 所处集 合 ，可表示为子观 测状态 管

ˆ ( , )X j k 和 ( , )U j k 的闵可夫斯基和，即  

   
0

0

ˆ ˆ( ) ( , )

( ) ( , )

=

=

⎧ = ⊕⎪
⎨
⎪ = ⊕
⎩

k

j

k

j

X k X j k

U k U j k

 (21)

 

预测模型可重新表述为 

   
ˆ ˆ(0, 1) (0, ) (0, )

ˆ ˆ( , , 1) ( , , ) ( , , )

⎧ + = +⎪
⎨

+ = +⎪⎩

� � �

� � �

p p

p p

k k k

i j k i j k i j k

x A x B u

x A x B u

 (22)

 

式中 ˆ ˆ ˆ(0, 0, 0) (0, 0) (0)= =� � �

x x x ． 

但是 (0, )
�

ku 和 ( , , )
�

i j ku 仍未知，因此需要继续分

解标称系统来获取 (0, )
�

ku 和 ( , , )
�

i j ku 的表达式． 

3.2 分解式标称模型 

与观测系统(14)有关的标称系统可被定义为 

   ˆ ˆ ˆ( 1) ( ) ( )+ = +
p p

k k kA Bz z ϕ  (23)
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式中： ˆ( )kz 为标称状态； ˆ( )kϕ 为标称输入． 

令 ˆ(0) ( )=�

kz z 为当前状态．预测的标称状态序列 

为 [ ](0) (1) ( )
� � �

� Nz z z ，标称控制序列为 [ (0) (1)
� �ϕ ϕ  

]( )
�

� Nϕ ． 

预测的标称状态和标称控制可以按照式(15)、

(16)的形式进行分解，定义 ( , )
�

j kz 、 ( , )
�

j kϕ 分别表示

在预测时刻 k 分解的第 j个子标称状态和子标称控

制输入．在此基础上考虑凸增广误差不变集的顶点，

则预测模型可表示成 

   
(0, 1) (0, ) (0, )

( , , 1) ( , , ) ( , , )

+ = +⎧⎪
⎨ + = +⎪⎩

� � �

� � �

p p

p p

k k k

i j k i j k i j k

A B

A B

z z

z z

ϕ
ϕ

 (24)

 

式中 ( , , )
�

i j kz 、 ( , , )
�

i j kϕ 分别表示子标称状态管和子

标称控制管的第 i 个顶点， ( , ) 0=�

j jz ， (0, 0, 0) =�

z  

(0, 0) (0)=� �

z z ． 

与式(19)～(21)类似，可得到相同形式的标称状

态管 ( )Z k 、 ( , )Z j k 以及标称控制管 ( )Ψ k 、 ( , )Ψ j k 的

表达式． 

为了准确跟踪参考指令，需要继续分解参考模

型，来获取 (0, )
�

kϕ 和 ( , , )
�

i j kϕ 的表达式． 

3.3 分解式参考模型 

定义参考点处的状态方程为 

   ˆ ˆ ˆ( 1) ( ) ( )+ = +
p p

k k kv A v B ι  (25)
 

式中： ˆ( )kv 为参考状态； ˆ( )kι 为参考输入． 

令 ˆ(0) ( )=�

kv v 为给定的参考状态，与第 3.1 节和

第 3.2 节类似，可对预测的参考状态进行分解，定义

( , )
�

j kv 为在预测时刻 k 分解的第 j个子参考状态．同

样，0 参考状态序列和 j 参考状态序列可表示为 

   
ˆ(0, 1) (0, ) ( )

ˆ( , , 1) ( , , ) ( )

⎧ + = +⎪
⎨

+ = +⎪⎩

� �

� �

p p

p p

k k k

i j k i j k k

v A v B

v A v B

ι

ι
 (26)

 

式中： (0, 0, 0) (0, 0) (0)= =� � �

v v v ； ( , ) 0=�

j jv ． 

类似地，可得到相同形式的参考状态管 ( , )Γ j k

和 ( )Γ k 的表示式，可利用 (0, )
�

kv 、 ( , , )
�

i j kv 和 ˆ( )kι 来

获 (0, )
�

kϕ 和 ( , , )
�

i j kϕ ，进而求得 (0, )
�

ku 和 ( , , )
�

i j ku 的

表达式为 

   
[ ]
[ ]

ˆ(0, ) (0, ) (0, ) ( )

ˆ( , , ) ( , , ) ( , , ) ( )

⎧ = − +⎪
⎨

= − +⎪⎩

� � �

� � �

k k k k

i j k i j k i j k k

K v

K v

z

z

ϕ ι

ϕ ι
(27)

 

式中 K 为预先计算的标称控制增益． 

由式(27)得 (0, )
�

ku 和 ( , , )
�

i j ku 的表达式为 

   
ˆ(0, ) ( (0, ) (0, )) (0, )

ˆ( , , ) ( ( , , ) ( , , )) ( , , )

⎧ = − +⎪
⎨

= − +⎪⎩

� � � �

� � � �

k k k k

i j k i j k i j k i j k

u F x

u F x

z

z

ϕ

ϕ
 

  (28)
 

式中 F 为预先计算的辅助反馈控制增益． 

 

4 分解式管道模型预测控制设计 

针对凸增广不变集，本文提出了分解式管道模型 

预测控制方法．  

4.1 分解式辅助反馈控制 

由于分解后的子状态管数量与预测步长成正比，

为使 ( , )U j k 对应的 ( )U k 满足约束，本节在保证系统

稳定性的基础上，针对每个子状态管 ( , )U j k 设计子

辅助反馈控制器，来确保子管的稳定性，具体设计 

如下． 

定义子观测系统和子标称系统的误差为
1
(0, )

x
ke

和
1
( , , )

x
i j ke ，以及子控制律

1
(0, )

u
ke 和

1
( , , )

u
i j ke ，则

表达式可定义为 

   

1

1

1 1

1 1

ˆ(0, ) (0, ) (0, )

ˆ( , , ) ( , , ) ( , , )

(0, ) (0, 0) (0, )

( , , ) ( , ) ( , , )

⎧ = −
⎪
⎪ = −
⎨

=⎪
⎪ =⎩

� �

� �

x

x

u x

u x

k k k

i j k i j k i j k

k k

i j k i j i j k

e x

e x

e F e

e F e

z

z
 (29)

 

式中
1

ˆ( , , ) ( , , ) ′= =�

x i
i j j i j je x w ． 

子误差状态方程为 

   
( )
( )

1 1

1 1

(0, 1) (0, 0) (0, )

( , , 1) ( , ) ( , , )

+ = +⎧⎪
⎨

+ = +⎪⎩

x p p x

x p p x

k k

i j k i j i j k

e A B F e

e A B F e
(30)

 

定义阶段代价函数为 

   
2 2

1 1 1 1
( , ) = +

x u x u
l e e e eψ μ  (31)

 

式中ψ 和 μ 分别为系统状态和控制输入的权重矩

阵， 9 9
0

×∈ >Rψ ， 2 2
0

×∈ >Rμ ． 

则 0 性能指标和 j 性能指标可以表示成 

   

( )

( )

1 1

0

1 1

1

(0, ) (0, ), (0, )

( , , ) ( , , ), ( , , )

( , ) ( , , )

=

=

=

⎧ =⎪
⎪
⎪

=⎨
⎪
⎪

=⎪
⎩

∑

∑

∑

N

x u

k

N

x u

k j

r

i

J N l k k

J i j N l i j k i j k

J j N J i j N

e e

e e  (32)

 

对每个子状态管，分别求解辅助反馈控制增益来

保证系统稳定．因此性能指标可定义为 

   min ( , ) 0,1, ,= �J j N j N
F

 (33)
 

定义 Lyapunov 函数为 T

1 1 1
( ) =

x x x
V Pe e e ， 0>P ，以

0 Lyapunov 函数为例，为求解 (0,0)F ，且保证系统能

量递减，其必须满足 

   
( ) ( )
( )

1 1

1 1

( ) (0, 1) (0, )

( ) (0, ), (0, )

Π
Π

= + −⎧⎪
⎨

−⎪⎩

x x

x u

k V k V k

k l k k≤

e e

e e

 (34)

 

为 保证系 统 稳 定 ，且 若 N 足够大 可 以 使 得

(0, ) 0≈Ne ，则有 
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1

1

0

( ) ( (0, 0)) (0, )Π
−

=

= − −∑
N

x

k

k V J N≤e  (35)

 

令 1

0, 0 0, 0 0, 0
γ −=P Q ，则 (0, )J N 的上界满足 

   
1 0,0

(0, ) ( (0, 0)) γ
x

J N V≤ ≤e  (36)
 

将式(29)代入式(34)可得 

 ( ) ( )TT

1 0,0 0,0
(0, ) (0,0) (0, 0)⎡ ⎤+ + − ⋅⎣ ⎦x i i i ike A B F P A B F P  

     T

1 1
(0, ) (0, )(ψ⎡− +⎣x xk k≤e e  

     T

1
(0, 0) (0,0)) (0, )⎤⎦x kF F eμ  (37)

 

参照上述推导，对于 j Lyapunov 函数，考虑到扰

动顶点，求解 ( , )i jF ，则有 

   
( ) ( )
( )

1 1

1 1

( ) ( , , 1) ( , , )

( ) ( , , ), ( , , )

Π
Π

= + −⎧⎪
⎨

−⎪⎩

x x

x u

k V i j k V i j k

k l i j k i j k≤

e e

e e

(38)

 

为 保证系 统 稳 定 ，且 若 N 足够大 可 以 使 得

( , , ) 0≈i N Ne ，则有 

   
1

1
( ) ( ( , , )) ( , , )Π

−

=

= − −∑
N

x

k j

k V i j j J i j N≤e  (39)

 

   
1 ,

( , , ) ( ( , , )) γ
x i j

J i j N V i j j≤ ≤e  (40)
 

则存在 

   ( ) ( )TT

1 ,
( , , ) ( , ) ( , )⎡ + + −⎣x i i i j i i
i j k i j i je A B F P A B F  

     (T T

, 1 1
( , , ) ( , , ) ( , )⎡− + ⋅⎤ ⎣⎦i j x x
i j k i j k i j≤P e e Fψ  

     )
1

( , ) ( , , )⎤⎦x
i j i j kF eμ  (41)

 

因此可根据初始误差状态
1
(0, 0)

x
e 、

1
( , , )

x
i j je 设

计优化问题，从而求解辅助反馈控制增益． 

由于优化问题个数为1 ( 1)N r+ − 个，且对于多胞

LPV 系统，仅需保证系统矩阵的
l
n 个多胞顶点均满

足约束条件，就可以保证整个凸包系统的稳定性，则

式(33)可以表示为
,

min
i j
γ 的形式，由 Schur 补定理可

将式(41)转化为 

   

1 1
T T

T T T T T T2 2
1 , , , ,

2 ,

1

2
, ,

1

2
, ,

0 0

0

0 0

0 0

ε ε

γ

γ

⎡ ⎤
+⎢ ⎥

⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎣ ⎦

i j i j i j i j

i j

i j i j

i j i j

≥

M G A Y B G Y

M Q

G I

Y I

ψ μ

ψ

μ

 

  (42)
 

式中： T

1 , , ,
= + −

i j i j i j
M G G Q ；

2 , ,ε ε= +
i j i j

M A G B Y ；I 为

单位矩阵． 

对于每个优化问题可形成
l
n 个 LMI(式(42)). 

为保证误差状态在不变集内，以 0误差系统为例，假

设误差状态
1 0
(0,0) Λ∈

x
e ，不变集为 

  { }9 T

0 1 1 0,0 1
(0, 0) | (0, 0) (0, 0) 1Λ = ∈

x x x
R ≤e e Q e (43)

由 Schur 补定理可将式(43)转化为  

   
T

1

1 0,0

1 (0,0)
0

(0,0)

⎡ ⎤
⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

x

x

≥
e

e Q
 (44)

 

对于 j误差系统，则有 

  { }9 T

, 1 1 , 1
( , , ) | ( , , ) ( , , ) 1Λ = ∈

i j x x i j x
i j j i j j Q i j jR ≤e e e  

      (45)
 

同样由 Schur 补定理可将式(45)转化为 

   
T

1

1 ,

1 ( , , )
0 0

( , , )

⎡ ⎤
>⎢ ⎥

⎢ ⎥⎣ ⎦

x

x i j

i j j
j

i j j
≥

e

e Q
 (46)

 

为保证预测控制序列 [ ](0) (1) ( )
� � �

� Nu u u 满足

输入约束U ，即 ( )∈�

k Uu ， 0,1, ,= �k N ，则需要缩紧

每个子状态管的输入约束，即 

   
1

1

(0, 0)

(1,1) (0,1)

( , ) ( ) (0, ) ( , )  1
−

=

∈⎧
⎪ ∈ Θ⎪
⎨
⎪ ∈ = Θ Θ >
⎪⎩

∑

�

� �

� �

k

j

U

U

k k U k U k U j k k

u

u u

u u

 

      (47)
 

   2

max
( ) { ( , ) || ( , ) | ( )}= ∈� �

U k k k k k kR ≤u u u  (48)
 

式中
max

( )ku 表示每个子管允许的最大控制输入． 

   ˆ(0, ) (0, 0) (0, ) (0, ) (0, )⎡ ⎤= − +⎣ ⎦
� � � �

k k k ku F x z ϕ  

   (49)
 

而 ( , )U j k ( )1, 2, , 1= −�j k 则 可 通 过 ( , )i jF 获 

得，即 

( )ˆ( , , ) ( , ) ( , , ) ( , , ) ( , , )= − +� � � �

i j k i j i j k i j k i j ku F x z ϕ  

      (50)
 

结合式(20)则 可 求 得 ( , )U j k ( )1, 2, , 1= −�j k . 

这说明利用子优化问题求解的 ( , )i jF 预测得到的

( , , )
�

i j ku ( ), 1, ,= + �k j j N 将会用于缩减第 1k + 个子

优化问题的输入约束． 

又由于式(38)，子控制序列 ( , , )
�

i j ku 会随着 k 的

增加而减小，所以可保证系统的可行性． 

输入约束式(48)可以表示为 

   

2
1

2
2 , 2

1 max2

,
2

( , , ) ( , ) ( )
γ

−
⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎝ ⎠

i j

u

i j

i j k i j k≤ ≤
P

e F u  

   (51)
 

为满足控制约束，式(51)可通过 Schur 补定理转

化为 

   
2

max ,

T T

, , , ,

( )
0

⎡ ⎤
⎢ ⎥+ −⎢ ⎥⎣ ⎦

i j

i j i j i j i j

k
≥

u I Y

Y G G Q
 (52)

 

因此，通过式(42)、(44)、(46)和(52)求解的

( , )i jF 能保证子误差系统的渐近稳定． 

定理 1 若存在使系统(30)渐近稳定的控制律 
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1 1
(0, ) (0, 0) (0, )=

u x
k ke F e ，

1 1
( , , ) ( , ) ( , , )=

u x
i j k i j i j ke F e ，

则当 1, 2, ,= �i r ， 1, 2, ,= �j N 时，必须满足以下条

件：存在实矩阵 2 9

,

×∈
i j

RY ， 9 9

,

×∈
i j

RG ，对称正定矩阵

,i j
Q 和正标量

,i j
γ ，令控制增益 1

, ,
( , ) −=

i j i j
i jF Y G ，使所有

的多胞顶点满足优化问题 1，即 

   
, , , ,

,

, ,

min
γ

γ
i j i j i j i j

i j
Y G Q

 (53)

   

1 1
T T

T T T T T T2 2
1 , , , ,

2 ,

1

2
, ,

1

2
, ,

0 0

0

0 0

0 0

ε ε

γ

γ

⎡ ⎤
+⎢ ⎥

⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎣ ⎦

i j i j i j i j

i j

i j i j

i j i j

≥

M G A Y B G Y

M Q

G I

Y I

ψ μ

ψ

μ

 

 (54)
 

   

T

1

1 0,0

T

1

1 ,

1 (0, 0)
0 0

(0,0)

1 ( , , )
0 0

( , , )

⎧⎡ ⎤
=⎪⎢ ⎥

⎢ ⎥⎪⎣ ⎦
⎨
⎡ ⎤⎪ >⎢ ⎥⎪
⎢ ⎥⎣ ⎦⎩

x

x

x

x i j

j

i j j
j

i j j

≥

≥

e

e Q

e

e Q

 (55)

 

   
2

max ,

T T

, , , ,

( )
0

⎡ ⎤
⎢ ⎥+ −⎢ ⎥⎣ ⎦

i j

i j i j i j i j

k
≥

u I Y

Y G G Q
 (56)

 

定理 2 若子误差系统(30)渐近稳定，则系统

(14)能稳定跟踪标称系统(23)． 

证明：定义误差 [ ](0) (1) ( )� Ne e e 为 

   
0

1

( , ) ( , , ), ( ) ( , )λ
==

= = ⊕∑
r k

i
j

i

j k i j k k j ke e e e  (57)
 

由于通过定理 1 设计的子辅助反馈控制器能够

保证误差 (0, )ke 和 ( , , )i j ke 渐近稳定，并且误差 ( )ke

为 (0, )ke 和 ( , , )i j ke 的线性组合，因此可以保证误差

( )ke 渐近趋于 0 ，进而可以证明系统(14)能稳定跟踪

标称系统(23)． 

4.2 分解式标称控制 

与式(29)形式相同，可定义类似的标称系统和参

考点处的误差
2
(0, )

x
ke 、

2
( , , )

x
i j ke 以及控 制 律

2
(0, )

u
ke 、

2
( , , )

u
i j ke 的表达式，其中标称控制增益表

示为 (0, 0)K 和 ( , )i jK ，且
2
( , , ) =

x
i j je 0 ． 

误差状态方程为 

   
2 2

2 2

(0, 1) (0, 0) (0, )

( , , 1) ( , ) ( , , )

⎧ + = +⎡ ⎤⎪ ⎣ ⎦
⎨

+ = +⎡ ⎤⎪ ⎣ ⎦⎩

x p p x

x p p x

k k

i j k i j i j k

e A B K e

e A B K e
(58)

 

则 0 性能指标和 j 性能指标的表示方式与式(32)类

似．考虑到扰动顶点不同，则预测的标称控制序列

[ ](0) (1) ( )
� � �

� Nϕ ϕ ϕ 需满足标称控制约束 

   2( ) ( , ) : { ( ) | ( , ) }′∈ = ∈ Θ� �

n i
k U i j k U i jR F wϕ ϕ (59)

 

为满足上述条件，则需要缩紧每个子标称状态管

的输入约束 

  
1

1

(0,0) ( , )

(1,1) ( , ) (0,1)

( , ) ( , , ) ( , ) (0, ) ( , )Φ
−

=

∈⎧
⎪ ∈ Θ⎪
⎨
⎪ ∈ = Θ Θ
⎪⎩

∑

�

� �

� �

n

n

k

n n

j

U i j

U i j

k k U i j k U i j k j k

ϕ
ϕ ϕ

ϕ ϕ

 

      (60)
 

 { }2

,max
( , , ) ( , ) || ( , ) | ( )= ∈� �

n n
U i j k k k k k ku≤Rϕ ϕ (61)

式中
,max

( )
n

ku 表示子管允许的最大标称控制输入． 

( , , )
n

U i j k 计算式可表示为 

   [ ] ˆ(0, ) (0, 0) (0, ) (0, ) ( )= − +� � �

k k k kK vzϕ ι  (62)
 

  [ ] ˆ( , , ) ( , ) ( , , ) ( , , ) ( )= − +� � �

i j k i j i j k i j k kK vzϕ ι (63)

定理 3 若存在使系统(58)渐近稳定的控制律

2 2
(0, ) (0, 0) (0, )=

u x
k ke K e ，

2 2
( , , ) ( , ) ( , , )=

u x
i j k i j i j ke K e ，

则当 1, 2, ,= �i r ， 1, 2, ,= �j N 时，必须满足以下条

件：存在实矩阵 2 9

,

×′ ∈
i j

RY ， 9 9

,

×′ ∈
i j

RG ，对称正定矩阵

,

′
i j

Q 和正标量
,i j

γ ′ ，令控制增益 1

, ,
( , )

−′ ′=
i j i j

i jK Y G ，使所

有的多胞顶点满足优化问题 2，即 

   
, , , ,

,

, ,

min
γ

γ
′ ′ ′ ′

′
i j i j i j i j

i j
Y G Q

 (64)

   

1 1
T T

T T T T T T2 2
1 , , , ,

2 ,

1

2
, ,

1

2
, ,

0 0

0
0 0

0 0

ε ε

γ

γ

⎡ ⎤
′ ′ ′ ′ ′+⎢ ⎥

⎢ ⎥′ ′
⎢ ⎥
⎢ ⎥

′ ′⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥′ ′⎣ ⎦

i j i j i j i j

i j

i j i j

i j i j

≥

M G A Y B G Y

M Q

G I

Y I

ψ μ

ψ

μ

 

  (65)
 

   

T

2

2 0,0

T

2

2 ,

1 (0,0)
0 0

(0,0)

1 ( , , )
0 0

( , , )

⎧⎡ ⎤
=⎪⎢ ⎥′⎢ ⎥⎪⎣ ⎦

⎨
⎡ ⎤⎪ >⎢ ⎥⎪ ′⎢ ⎥⎣ ⎦⎩

x

x

x

x i j

j

i j j
j

i j j

≥

≥

e

e Q

e

e Q

 (66)

 

   
2

,max ,

T T

, , , ,

( )
0

′⎡ ⎤
⎢ ⎥′ ′ ′ ′+ −⎢ ⎥⎣ ⎦

n i j

i j i j i j i j

k
≥

u I Y

Y G G Q
 (67)

 

式中： T

1 , , ,
′ ′ ′ ′= + −

i j i j i j
M G G Q ；

2 , ,ε ε′ ′ ′= +
i j i j

M A G B Y ． 

定理 3 的证明与定理 1类似，这里不再赘述． 

由此，式(27)、(28)可重新表示为式(49)、(50)、

(62)、(63)．由式(20)、(21)可得预测控制序列．计

算得到的 ( , )F i j 和 ( , )K i j 可用于式(49)、(50)、(62)、

(63)下一时刻的预测． 

5 基于凸观测误差不变集的事件触发 

由于观测误差是渐近收敛的，在预测模型和控制

器设计中，若仅用不变集 O表示控制过程中的观测

误差不变集，势必会增大系统的保守性．并且由于辅

助反馈增益和标称控制增益均需通过优化问题求解，



    

2025 年 12 月               胡超芳等：弹性高超声速飞行器分解式输出反馈预测控制                  ·1237·  

 

计算量较大．为降低计算量和系统保守性，本节将基

于不变集 O离线计算不变集序列，随后设计触发条

件来寻找满足当前误差的最小不变集，从而更新增广 

误差不变集和控制增益． 

根据式(11)获得的凸不变集 O离线计算观测误

差不变集序列． 

   ( ) , 1, 2, ,
ρρ ρ= = = �

a

i a i a
a a n

n

o o  (68)
 

则
1

( ) ( )ρ λ ρ
=

=∑
r

a i i a

i

O o ，可以组成观测误差不变集序列

1 1
{ ( )} ( ), ( ), , ( )ρ ρ ρ ρ−= �

n n n
O O O O ． 

理论上，通过将实时的观测误差 ˆ( )ke 与不变集序

列从小到大比对，就可以得知当前观测误差 ˆ( )ke 所满

足的最小不变集 ˆ( )O k ，其表达式为 

   ˆ( ) ( )ρ= =
b

O k O  

  { }ˆ ˆ( ), 1,2, , 1,( ( () ) )ρ ρ∉ = − ∈�

a b
k O a b k Oe e (69)

 

由于刚体状态可测，能直接用于控制量计算，因

此在式(12)未考虑刚体状态的观测误差，然而通过龙

伯格观测器得到的刚体观测状态仍可能存在观测误

差，且此观测误差已知．因而对于未知的弹性观测误

差，可利用已知的刚体观测误差间接反映弹性观测误

差的变化情况．即通过判断刚体观测误差与不变集

的匹配情况，来确定弹性观测误差对应的误差不变

集．选取刚体观测误差不变集顶点 g

i
o ，构建刚体观测

误差不变集序列 g{ ( ) }ρ
n

O ，计算每个凸集合 ( )ρ g

a
O 对

应的法向量矩阵 g

ρ
a

H 和偏移向量 g

ρ
a

b ．若刚体误差满

足下述不等式，则证明刚体误差进入了法向量矩阵
g

ρ
a

H 和偏移向量 g

ρ
a

b 对应的凸集合 g( )ρ
a

O 中，即 

   g g

g

ˆ( )ρ ρ
a a

e kH b≤  (70)
 

由 此 确 定 弹 性 观 测误差 对 应 的误差 不 变 集

t
( (ˆ) )ρ∈ t

a
Oke ．若观测误差所处不变集发生变化则触

发更新增广误差 不 变 集 和 控 制增益 ( , )i jF 和

( , )i jK ，事件触发条件设计为 

   { g
( ) ( ) ( ) , 1,2, , 1,ρ ρ= = ∉ = −�

c

c

t g

t b c aO O t O a be  

     }gg
( ) ( )ρ∈ c

t

c b
t Oe  (71)

 

   { }
1

1 1
min

+++ = ∈ ≠
c c c
t tc t

t t N O O
≥

∣  (72)
 

定理 4 对于状态不可测的多胞系统(6)，设计

了龙伯格观测器(7)和子控制器(49)、(50)、(62)、

(63)，考虑事件触发条件(72)，根据定理 1～3，存在

子辅助反馈控 制增益 ( , )i jF 和子标称 控 制增益

( , )i jK 使得闭环系统的所有信号都鲁棒稳定． 

证明：龙伯格观测器的观测增益 L 能保证观测状

态 ˆ( )kx 稳定跟踪实际状态 ˆ( )kx
[23]． 

定理 1 和 2 证明了子辅助反馈控制增益 ( , )i jF

能够使得观测系统(14)稳定跟踪标称系统(23)．对

于固定的增广误差不变集，如果观测系统和标称系统 

的初始状态满足 

   ˆ(0) (0) (0) ′= − ∈We x z  (73)

那么观测系统(14)满足 

   ˆ ˆˆ ( ) ( ) ′∈ ⊕k k Wx z  (74)

若增广不变集发生变化，将重新算控制增益

( , )i jF 和 ( , )i jK ，则在触发时刻
c
t 有 

   ˆ( ) ( ) ( ) ( )′= − ∈
c c c c
t t t W te x z  (75)

那么在下一个触发时刻前，观测系统满足 

   
1

ˆ ( ) ( ) ( ) 1,2, , +′+ ∈ + ⊕ = −�

c c c c c
t i t i W t i t tx z  

   (76)

观测状态能够收敛至以标称状态为中心的不变

集范围内．虽然不变集会变化，但是控制误差一直是

有界的． 

根据定理 3 设计的子标称控制增益 ( , )i jK 可以

保证标称系统稳定跟踪参考轨迹，从而证明了多胞系

统(6)的稳定性． 

  基于事件触发的分解式输出反馈模型预测控制

算法的伪代码如下所示． 

  初始化：获得 F 、K ，由式(11)和(68)获得凸增广误差不

变集序列； 

  输入：仿真时间T ，预测时域 N ； 

 for [ ]ˆ 1,∈k T  

    由龙伯格观测器获得观测状态 ˆˆ ( )kx ； 

    if 事件触发条件(72)满足 then 

     更新增广误差不变集； 

      ˆ ˆ ˆ ˆˆ(0, 0, 0) (0, 0) (0) ( ), (0, 0, 0)= = = =� � � �

kx x x x z  

      ˆ(0, 0) (0) ( ), (0, 0, 0) (0, 0) (0)= = = = =� � � � �

k v v vz z z  

      ˆ( )kv ； 

      利用 ˆ (0, 0)
�

x 、 (0, 0)
�

z 、 (0, 0)
�

v 由优化问题 1 和 2 

      求 

      解 (0, 0)F 和 (0, 0)K ； 

     for [ ]0, ,∈k N [1: ],∈j k [1: ]∈i r  

      由式(22)、(24)、(26)获得 ˆ (0, )
�

kx 、ˆ ( , , )
�

i j kx 、 

      (0, )
�

kz 、 ( , , )
�

i j kz 、 (0, )
�

kv 、 ( , , )
�

i j kv ； 

      通过式(49)和(62)预测 (0, )
�

ku 、 (0, )
�

kϕ ； 

     end for 

     for [1: ]∈k N ， ,=j k [1: ]∈i r  

      通过式(47)、(48)、(60)、(61)缩紧子管的控制 

      约束； 

      通过优化问题 1 和 2 获得 ( , )i jF 、 ( , )i jK ； 

      通过式(50)、(63)、(20)、(24)预测 ( , )U j k 、 

      ( , )Φ j k ； 

     end for 

    else 
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    保持上一时刻计算的增广误差不变集和控制增益 

    ( , )i jF 、 ( , )i jK ； 

     end if 

       for [ ]0, ,∈k N [1: ],∈j k [1: ]∈i r  

      通过式(20)、(21)获得预测控制序列{ }( )
�

ku ； 

      将{ }( )
�

ku 应用到弹性高超声速飞行器中． 

     end for 

  end for 

 

6 仿 真 

初始飞行条件为高度 26 060.4 m=h ，速度 =v  

2 407.92 m/s ．参 考 指 令 为 阶 跃 信 号 ，高 度 上 升

182.88 m ，速 度 增 加 60.96 m/s ．控 制 输 入 约 束 为

30 30δ− ° °
e

≤ ≤ ，0 1.5φ≤ ≤ ． 

在本文方法中，令扰动集合的顶点数 4r = ，扰动

集合的顶点
i

w 和观测误差不变集的顶点
i
o 为 

   

[
]

[
]

[
]

[
]

1

T

2

T

3

T

4

T

1

2.54 1.62 0.003 0.003 0.04 0.08

1.51 0.24 2.8

2.54 1.62 0.003 0.003 0.04

0.08 1.51 0.24 2.8

2.54 0.48 0.000 9 0.003 0.01

0.02 1.51 0.07 0.84

2.54 0.97 0.002 0.003 0.02

0.05 1.51 0.15 1.68

8.97 5.36 0.07 1.103 4 0.

=

= −

= − − −

− − −

= − −

−

=

w

w

w

w

o [
]

[
]

[
]

[
]

T

2

T

3

T

4

T

88

2.19 6.45 0.78 7.09

8.97 5.36 0.07 1.103 4 0.88

2.19 6.45 0.78 7.09

5.07 2.82 0.03 0.73 0.43

1.04 4.15 0.32 3.38

6.4 3.74 0.048 0.83 0.6

1.47 4.82 0.51 4.79

⎧
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪
⎪⎪
⎨
⎪
⎪
⎪
⎪ = −
⎪
⎪
⎪
⎪ = − − −
⎪
⎪ − − −
⎪

= − −⎪
⎪

−⎪⎩

o

o

o

 

通过与 Lorenzetti 等[24]的方法做对比，来证明本

文方法的有效性．将 Lorenzetti 等[24]提出的在线优化

矩形不变集的方法用于观测误差不变集的计算．在

此基础上，考虑扰动的上、下界，构建增广误差矩形

集．仿真对比结果如下． 

  分解式 Tube-MPC 为本文所提方法，Lorenzetti

等[24]表示对比方法．红色曲线为所提方法的实际状

态，蓝色曲线为所提方法的观测状态，绿色曲线为对

比方法的实际状态．图 1 所示为两种方法阶跃响应

曲线对比．可见，本文方法的超调量要小于对比方

法，且快速性要好于对比方法．图 2 展示了上述两种 

 

（a）高度 

 

（b）速度 

图 1 阶跃响应曲线对比 

Fig.1 Comparison of step response curves  

方法的攻角、俯仰角、俯仰角速率的对比，可见，本文

方法不仅有更快的响应速度，而且状态波动小于对比

方法，这得益于本文的事件触发机制，通过为观测状

态实时寻找所满足的最小不变集，来更新控制律，而

Lorenzetti 等[24]方法直接将在线计算的不变集用于计

算控制律，这会导致出现不变集与状态不匹配的现

象，所以会产生较大波动．图 3 为分解式管道模型预

测控制与对比方法的弹性模态对比．由此可见，分解

式观测器能准确估计实际状态，并且弹性模态及其导

数的波动小于对比方法．图 4 所示为两种方法的空

气当量比和舵偏角的对比，可知本文方法能够保证控

制输入维持在控制约束内，并且逐渐收敛至定值．图

5 展示了前 20 s 的事件触发时刻，纵轴表示触发状

态，1 表示事件已触发，0 表示事件未触发，线条越密

代表触发发生越频繁，由于观测误差在此期间已经稳

定在最小的观测误差不变集中，所以后续不会再发生

事件触发．图 6 所示为两种方法对于同一增广误差

约束集的近似情况．为将结果可视化，采用主成分分

析(principal components analysis，PCA)方法将数据

降至 3 维．可见所提方法计算的凸集小于矩形集，从

而降低了保守性．相比之下，对比方法在仿真软件的

求解运行时间为 15.52，而本文方法的求解时间为

12.83(此时间为仿真软件内部的逻辑计算时间，属于

相对时间，无量纲)，这表明本文方法在计算效率上

优于对比方法，这是由于对比方法需在线计算不变 
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               （a）攻角                         （b）俯仰角 

 
（c）俯仰角速率 

图 2 刚体状态对比 

Fig.2 Comparison of rigid body states 

 
             （a）1 阶弹性模态                      （b）2 阶弹性模态 

 
           （c）1 阶弹性模态导数                     （d）2 阶弹性模态导数 

图 3 弹性模态对比 

Fig.3 Comparison of flexible modes  

 
             （a）空气当量比                        （b）舵偏角 

图 4 控制输入对比 

Fig.4 Comparison of control inputs  
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图 5 事件触发时刻 

Fig.5 Event trigger time  

 

图 6 不变集对比 

Fig.6 Comparison of invariant set 

集，而本文方法已预先离线计算不变集序列，仅需在

线调用即可．此外，在 10 个步长的运行时间方面，本

文方法仅为 0.12，而对比方法高达 170.32，这一显著

差异表明，事件触发机制有效减少了本文方法的计算

量，从而大幅提升了计算效率．由此，可证明本文方

法的有效性． 

7 结 语 

本文提出了一类基于事件触发的分解式输出反

馈管道模型预测控制方法，以解决带有扰动和不确定

性的弹性高超声速飞行器控制问题．通过雅可比线

性化和张量积变换，构建包含扰动的多胞 LPV 模

型．设计龙伯格状态观测器观测未知弹性状态．提出

凸观测误差不变集的迭代算法．并结合附加集总扰

动建立凸增广误差不变集．将预测状态管表示为各

子状态管的闵可夫斯基和的形式，形成了分解式观

测、标称和参考模型．基于线性矩阵不等式求解子辅

助反馈控制增益和子标称控制增益．此外，设计子管

输入约束缩减策略，根据既往子控制序列缩减每时刻

的控制约束．为降低计算量和保守性，设计事件触发

机制，离线求解观测误差不变集序列、在线确定观测

误差对应的观测误差不变集．当不变集发生变化时，

更新增广误差不变集和控制增益．仿真结果验证所

提方法的有效性． 
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