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摘要:针对可变机翼后掠角近空间飞行器存在严重非线性、强耦合等特性,在考虑控制器存在摄动的情况下,设
计了可以平滑切换的多模型软切换保性能非脆弱控制方案.首先利用可测前提变量将系统的工作空间划分为多个
子空间,然后在每一个子空间中根据给定的性能指标设计局部模糊鲁棒保性能非脆弱控制器. 由于采用了广义系
统的设计方法,有效地减少了求解的计算量和复杂度.系统的全局控制器由各局部控制器进行模糊加权得到,从而
实现了软切换.对变机翼后掠角近空间飞行器的仿真实验表明了所提方法是有效的.
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Multi-model soft-switching cost-guaranteed non-fragile control
for near-space vehicle
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Abstract: For the near-space vehicle with variable sweep wings, we present a multi-model soft-switching cost-
guaranteed non-fragile controller with perturbation gain to tackle the strong nonlinearity and interaction characteristics.
According to the observable premise variables, the working space of the controller is divided into multiple subspaces.
In each subspace, we design a local robust cost-guaranteed non-fragile fuzzy controller based on the required performance
index. Because the descriptor system method is employed in the design, the computation complexity and cost are greatly re-
duced. The global controller of the system is obtained by fuzzy-weighting the local controllers to realize the soft-switching.
Results of simulation experiments to a near-space vehicle validate the robust and the non-fragile performance of the pro-
posed method.
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1 引引引言言言(Introduction)
近空间飞行器[1](near space vehicle, NSV)作为争

夺制空制天权的关键武器[2],具有重大的战略价值,
已经得到世界各军事强国的关注和研究.其具有极
大的飞行包络, 为得到更好的亚声速、超声速和高
超声速的飞行性能,采用伸缩鸭翼和变后掠三角翼
的结构.

目前关于高超声速飞行器控制方面的研究已有

很多的成果. 如Sigthorsson等考虑当高超声速飞行
器存在模型不确定以及部分状态量不可测的情况

下, 利用线性输出反馈结合状态观测器实现了轨迹
的跟踪控制[3]. 文献 [4]针对存在不确定的吸气式弹
性高超声速飞行器, 利用自适应动态逆方法对速度
和高度进行了鲁棒控制. Du等人利用泛函连接神经
网络在线逼近系统的不确定和外干扰, 结合预测控
制实现了NSV的姿态跟踪控制[5–6]. 文献 [7]利用滑
模干扰补偿器与标称广义预测控制相结合来抵消高

超声速飞行器的复合干扰, 从而保证其在飞行过程
中具有很好的鲁棒性能.上述这些方法中飞行器运
动特性均用单一的模型来表示. 本文中,由于NSV的
飞行环境复杂,且在飞行过程中存在结构的变化,采
用单一的模型已无法很好地描述NSV的飞行动态,
因此考虑多模型控制方法.

20世纪70年代Lainiotis和Athans等人提出的多模
型方法[8–11]现已成为处理复杂系统的一种有效方

法[12]. 在多模型控制中, 一般有硬切换和软切换两
种切换控制方法. 目前常用的是硬切换控制,此方法
设计直接, 但是控制器在切换过程中会存在过渡动
态,影响系统的性能;而软切换一般是采用加权策略
将各子控制器进行线性组合作为控制输出,系统状
态在切换过程中比较平滑[13–14]. 由于NSV在飞行过
程中对稳定性和控制精度有很高的要求, 采用硬切
换易产生切换时的动态响应,不利于飞行安全,因而
本文考虑采用软切换的控制方式.
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通常鲁棒控制器能够克服系统的不确定性和外

干扰的影响,但是对于控制器本身的参数摄动却非
常敏感, 会影响到系统的控制性能, 因此近年来非
脆弱控制的研究受到广泛关注, 也取得了一系列成
果[15–18].
本文根据可测前提变量将系统工作空间划分为

若干个模糊子区域,根据T-S模糊理论在每一个子区
域中建立局部模型, 考虑当控制器存在摄动的情况
下, 根据性能指标设计局部鲁棒保性能非脆弱控制
器. 由于模糊规则数较多, 在控制器的求解过程中,
若按照传统的模糊控制方法, 则需求解的线性矩阵
不等式数目将随着模糊规则数的增加急剧“膨胀”.
而本文采用了广义系统的方法, 使得控制器求解的
复杂度和计算量大大降低. 由于控制器的切换发生
在模糊子区域的边界上, 系统的控制器由各局部控
制器按照模糊加权得到,从而实现了软切换.最后通
过对变机翼NSV的非脆弱软切换控制验证了本文算
法的有效性.

2 问问问题题题描描描述述述(Problem statement)
变机翼后掠角NSV的气动外形如图 1所示. 则

NSV飞行仿真模型为[19]




Ω̇ = fs + gs1ω + ∆s + gs2ds,

ys = Ω,

ω̇ = ff + gf1M + ∆f + gf2df ,

yf = ω.

(1)

其中: Ω = [α β µ]T, ω = [p q r]T分别表示姿态角
和姿态角速度向量,分别为系统的慢变量和快变量;
fs, ff ∈ R3, gs1, gs2, gf1, gf2 ∈ R3×3且与NSV的结构
有关; ∆s, ds,∆f和df分别为姿态角回路和姿态角速

度回路具有的不确定和所受到的外界干扰; M为作

动器δ偏转产生的控制力矩; δ = [δe δa δr]T,分别为
左、右升降副翼舵和方向副翼舵.

图 1 NSV气动模型
Fig. 1 NSV aerodynamic model

针对上述NSV的飞行运动方程, 不失一般性, 考
虑如下形式的系统:




ẋ(t) = f(x(t)) + g(x(t))u(t)+

∆(x) + gη(x(t))η(t),

y(t) = Cx(t),

(2)

其中: x(t) ∈ Rn, u(t) ∈ Rp, y(t) ∈ Rq, ∆(x) ∈
Rn, η(t) ∈ Rp分别为系统的状态、输入、输出、不确

定及外部干扰, f(x) ∈ Rn, g(x) ∈ Rn×p, gη(x) ∈
Rn×p为连续光滑函数,矩阵C ∈ Rq×n为常数矩阵.

对于系统(2), 根据系统的可测前提变量将其工
作空间划分为多个子区域,如本文的NSV系统中,可
将机翼后掠角作为前提变量来划分区域,各子区域
满足如下关系:{

Ω1 ∪ · · · ∪Ωs = X, Ωi ∩Ωi+1 6= ∅,

i = 1, · · · , s− 1,
(3)

其中: X表示系统的工作空间, Ωi为划分的第i个子

区域, s为所有子区域的数目. 可以看出,划分的区域
中相邻区域是相交的, 即对相邻区域的边界进行了
模糊化处理. 局部控制器在模糊子区域的边界上进
行切换,系统的控制器是由各局部控制器按照模糊
加权得到,从而实现了控制器的软切换.

与一般模糊控制不同的是,多模型模糊软切换控
制还具有进行区域切换的监督级. 其整体模型为

监督级规则 τ :

IF z1(t) is Mτ1 and · · · and zp(t) is Mτp, THEN

局部模糊规则 i:

IF z̄1(t) is Nτi1 and · · · and z̄q(t)is Nτiq, THEN

ẋ(t) = (Aτi + ∆Aτi)x(t) +

(Bτi + ∆Bτi)u(t) + Φτiη(t),

y(t) = Cx(t), τ = 1, · · · , s, i = 1, · · · , r.

其中: zk(t)(k = 1, · · · , p)和z̄m(t)(m = 1, · · · , q)为
模糊前提变量, Mτk(k = 1, · · · , p)和Nτim(m =
1, · · · , q)表示模糊集合, s和r分别为所划分的子区

域数目和局部模糊规则数, Aτi, Bτi, Φτi为线性参数

矩阵, [∆Aτi ∆Bτi]
∆= UτiFτi(t)[E1τi E2τi]为不确

定参数矩阵, Uτi, E1τi和E2τi为常数矩阵, Fτi(t)为
时变矩阵,且满足FT

τi(t)Fτi(t) 6 I . 记Āτi = Aτi +
∆Aτi, B̄τi = Bτi + ∆Bτi.

则系统模型可表示为



ẋ(t)=
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτ (z(t))hτi(z̄(t))[Āτix(t)+

B̄τiu(t) + Φτiη(t)],

y(t) = Cx(t),

(4)

其中

hτ (z(t)) =
p∏

k=1

Mτk(zk(t))/
s∑

τ=1

p∏
k=1

Mτk(zk(t)),

且

hτ (z(t)) > 0,
s∑

τ=1

hτ (z(t)) = 1,

hτi(z̄(t)) =
q∏

k=1

Nτik(z̄k(t))/
r∑

i=1

q∏
k=1

Nτik(z̄k(t)),
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且
hτi(z̄(t)) > 0,

r∑
i=1

hτi(z̄(t)) = 1,

Mτk(zk(t))和Nτik(z̄k(t))分别表示模糊集合Mτk和

Nτik的隶属度函数. 简便起见,用x, hτ , hτi, u, η, y分

别表示x(t), hτ (z(t)), hτi(z̄(t)), u(t), η(t), y(t).
针对系统(4),考虑控制器存在摄动时,按照并行

分配补偿原则设计控制器,控制规则如下:
监督级规则τ :
IF z1(t) is Mτ1 and · · · and zp(t) is Mτp, THEN

局部模糊规则i:
IF z̄1(t) is Nτi1 and · · · and z̄q(t)is Nτiq, THEN

uτi(t) = (Kτi + ∆Kτi)x(t),

τ = 1, · · · , s, i = 1, · · · , r.

其中: Kτi为局部控制增益矩阵, 不确定参数矩阵
∆Kτi

∆= UKτiFKτi(t)EKτi, UKτi和EKτi为常数矩

阵, FKτi(t)为时变矩阵且满足FT
Kτi(t)FKτi(t) 6 I .

则区域τ内的局部控制器可表示为uτ =
r∑

i=1

hτiuτi.

记K̄τi = Kτi + ∆Kτi. 则系统控制器可表示为

u =
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτiK̄τix. (5)

3 鲁鲁鲁棒棒棒保保保性性性能能能非非非脆脆脆弱弱弱控控控制制制器器器设设设计计计(Robust
cost-guaranteed non-fragile controller de-
sign)
针对系统(4),定义如下性能指标:

Jc =
w ∞

0
[xT(t)Qx(t) + uT(t)Ru(t)]dt, (6)

其中Q,R为给定的对称正定实矩阵.
为了减少需求解的矩阵不等式数目,考虑采用广

义系统的方法. 将式(5)等价变换为

0 · u̇ =
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτi(u− K̄τix), (7)

则原模糊系统可化为

监督级规则τ :
IF z1(t) is Mτ1 and · · · and zp(t) is Mτp, THEN

局部模糊规则i:
IF z̄1(t) is Nτi1 and · · · and z̄q(t)is Nτiq, THEN

E ˙̄x = Ḡτix̄ + Φ̄τiη,

y = C̄x̄, τ = 1, · · · , s, i = 1, · · · , r,

其中:

E =
[
I 0
0 0

]
, Ḡτi =

[
Āτi B̄τi

K̄τi − I

]
,

Φ̄τi = [ΦT
τi 0]T, C̄ = [C 0], x̄ = [xT uT]T.

则系统(4)可化为



E ˙̄x =
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτi(Ḡτix̄ + Φ̄τiη),

y = C̄x̄.

(8)

与传统模糊控制相比, 含控制矩阵的系统(8)中
各矩阵的下标均相同.则性能指标(6)相应地可化为

Jc =
w ∞

0

[
x̄T(t)Hx̄(t)

]
dt, (9)

其中H =
[
Q 0
0 R

]
.

考虑系统受到干扰影响,给出如下假设:

假假假设设设 1 干扰 η(t)有界, 且满足 η(t)Tη(t) 6
xT(t)DTDx(t),其中D为常数矩阵.

考虑性能指标(6)和H∞控制,有如下定理成立.

定定定理理理 1 对于τ = 1, · · · , s, i = 1, · · · , r, 根
据性能指标(6)以及给定的H∞性能指标ρ > 0, 如
果对所有满足FT

τi(t)Fτi(t) 6 I和FT
Kτi(t)FKτi(t) 6

I的Fτi(t)和FKτi(t), 存在满足约束条件(10)的可逆
实矩阵P、标量λ > 0,使得不等式(11)−(12)成立:

ETP = PTE > 0, (10)[
ḠT

τiP +PTḠτi+C̄TC̄ PTΦ̄τi

Φ̄T
τiP −ρ2I

]
<0, (11)

[
ḠT

τiP +PTḠτi+H+λD̄TD̄ PTΦ̄τi

Φ̄T
τiP − λI

]
<0, (12)

其中:

D̄ = [D 0], P =
[
P1 0
P2 P3

]
,

则u =
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτiK̄τix为闭环系统(4)渐近稳定的

H∞模糊保性能非脆弱控制律, 系统性能上界为J∗c
= xT

0 P1x0.

证证证 i) 针对式(11),若存在满足不等式(10)的可
逆实矩阵P ,则有

[
x̄

η

]T[
ḠT

τiP +PTḠτi+C̄TC̄ PTΦ̄τi

Φ̄T
τiP −ρ2I

] [
x̄

η

]
60.

(13)

整理可得

x̄T
[
ḠT

τiP + PTḠτi + C̄TC̄
]
x̄ +

x̄TPTΦ̄τiη
T + ηTΦ̄T

τiPx̄− ρ2ηTη 6 0, (14)

则有下式成立:
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτi{x̄T
[
ḠT

τiP + PTḠτi + C̄TC̄
]
x̄ +

x̄TPTΦ̄τiη
T + ηTΦ̄T

τiPx̄− ρ2ηTη} 6 0. (15)

定义系统的Lyapunov函数V (x) = x̄TETPx̄, 则
根据式(10),对其求导得

V̇ (x) = ˙̄xTETPx̄ + x̄TETP ˙̄x =
˙̄xTETPx̄ + x̄TPTE ˙̄x =
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτi{x̄T[ḠT
τiP + PTḠτi]x̄+
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x̄TPTΦ̄τiη
T + ηTΦ̄T

τiPx̄}. (16)

由式(15),上式可整理为

V̇ (x) + yTy − ρ2ηTη 6 0. (17)

若考虑x(0) = 0,对式(17)从0到tf积分,可得

V (x(tf)) +
w tf

0
(yTy − ρ2ηTη)dt 6 0, (18)

又V (x(tf)) > 0,则由式(18)可得

‖y‖2/‖η‖2 6 ρ. (19)

定义系统的L2增益为‖Tyη(s)‖∞ = sup
‖η‖2 6=0

‖y‖2/

‖η‖2,则可得系统的L2增益不大于ρ.
由式(11)结合Schur补定理及矩阵Riccati方程易

知系闭环统是渐近稳定的.
ii) 假设存在可逆实矩阵P及标量λ > 0满足不

等式(12),则
[
x̄

η

]T[
ḠT

τiP +PTḠτi+H+λD̄TD̄ PTΦ̄τi

Φ̄T
τiP −λI

][
x̄

η

]
60.

(20)

式(20)等价于
[
x̄

η

]T [
ḠT

τiP + PTḠτi + H PTΦ̄τi

Φ̄T
τiP 0

] [
x̄

η

]
+

[
x̄

η

]T [
λD̄TD̄ 0

0 −λI

] [
x̄

η

]
6 0. (21)

由假设1,整理得到

x̄T
[
ḠT

τiP + PTḠτi + H
]
x̄ +

x̄TPTΦ̄τiη + ηTΦ̄T
τiPx̄ 6 0, (22)

即
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτi{x̄T[ḠT
τiP +PTḠτi]x̄+x̄TPTΦ̄τiη

T+

ηTΦ̄T
τiPx̄} 6 −

s∑
τ=1

r∑
i=1

hτhτix̄
THx̄. (23)

根据式(16),上式可化为

V̇ (x) 6 −
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτix̄
THx̄. (24)

由此可知,当x 6= 0时, V̇ (x) < 0,即闭环系统渐近稳
定. 将式(24)从t = 0到t = ∞积分,得w ∞

0
V̇ (x)dt 6 −Jc, (25)

即有w ∞
0

s∑
τ=1

r∑
i=1

hτhτix̄
THx̄dt 6 V (x(0)) = J∗c , (26)

即闭环系统性能指标的上界为J∗c = xT
0 P1x0.

当式(11)−(12)都成立时, 闭环系统渐近稳定,

u =
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτiK̄τix为系统的H∞保性能非脆弱

控制律. 证毕.

当设计控制器时,可根据实际的控制要求和目标
来选择定理1中的部分或全部不等式.

为便于求解,需将定理1中的不等式化为线性矩
阵不等式. 为此,给出如下引理和定理.

引引引理理理 1 给定适当维数的实矩阵G,U和E, 其
中G是对称的, 则对所有满足FTF 6 I的实矩阵F ,
G+UFE +ETFTUT < 0成立,当且仅当存在常数
ε > 0,使得G + εUUT + ε−1ETE < 0.

定定定理理理 2 对于τ = 1, · · · , s, i = 1, · · · , r, 根据
性能指标(6)以及给定的H∞性能指标ρ > 0, 如果对
所有满足FT

τi(t)Fτi(t) 6 I和FT
Kτi(t)FKτi(t) 6 I的

Fτi(t)和FKτi(t), 存在可逆实矩阵V、实矩阵Wτi,
标量 ε > 0, σ > 0,使得不等式 (27)−(28)成立:



S1 ∗ ∗ ∗ ∗
Wτi − V2 + V T

3 BT
τi S2 ∗ ∗ ∗

CV1 0 −εI ∗ ∗
E1τiV1 + E2τiV2 E2τiV3 0 −I ∗

EKτiV1 0 0 0 −I




< 0,

(27)


S3 ∗ ∗
Wτi − V2 + V T

3 BT
τi S2 ∗

DV1 0 −σI

V1 0 0
V2 V3 0

E1τiV1 + E2τiV2 E2τiV3 0
EKτiV1 0 0

∗ ∗ ∗ ∗
∗ ∗ ∗ ∗
∗ ∗ ∗ ∗

− εQ−1 ∗ ∗ ∗
0 − εR−1 ∗ ∗
0 0 − I ∗
0 0 0 − I




< 0, (28)

其中:

S1 = AτiV1 + V T
1 AT

τi + BτiV2 + V T
2 BT

τi +

ερ−2ΦτiΦ
T
τi + UτiU

T
τi,

S2 = −(V3 + V T
3 ) + UKτiU

T
Kτi,

S3 = AτiV1 + V T
1 AT

τi + BτiV2 + V T
2 BT

τi +

σΦτiΦ
T
τi + UτiU

T
τi,

V =

[
V1 0
V2 V3

]
,

则u =
s∑

τ=1

r∑
i=1

hτhτiK̄τix为闭环系统(4)渐近稳定的

H∞模糊保性能非脆弱控制律, Kτi = WτiV
−1
1 ,系统

性能上界是J∗c = xT
0 (εV −1

1 )x0, 其中“*”表示矩阵
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中对称位置矩阵的转置矩阵.

证证证 i) 对式(11)两边分别左乘diag{(P−1)T, I}和
右乘diag{P−1, I}, 并记X = P−1, 根据Schur补性
质,有[

XTḠT
τi+ḠτiX+ρ−2Φ̄τiΦ̄

T
τi XTC̄T

C̄X − I

]
<0, (29)

又

Ḡτi = Gτi + ∆Gτi = Gτi + ŪτiF̄τiĒτi, (30)

其中:

Gτi =

[
Aτi Bτi

Kτi − I

]
, Ūτi =

[
Uτi 0
0 UKτi

]
,

F̄τi =

[
Fτi 0
0 FKτi

]
, Ēτi =

[
E1τi E2τi

EKτi 0

]
.

由引理1可知,当存在常数ε > 0时,式(29)可化为[
XTGT

τi+GτiX+ρ−2Φ̄τiΦ̄T
τi XTC̄T

C̄X − I

]
+

ε−1

[
Ūτi

0

]
[ŪT

τi 0]+ε

[
XTĒT

τi

0

]
[ĒτiX 0] < 0.

(31)

将上式进行整理,两边同乘ε,并记V = εX ,有


V TGT
τi + GτiV + ερ−2Φ̄τiΦ̄

T
τi + ŪτiŪ

T
τi

C̄V

ĒτiV

V TC̄T V TĒT
τi

−εI 0
0 − I


 < 0. (32)

将V , Φ̄τi, Ūτi, Ēτi代入上式, 即可得式(27)成立, 其
中Wτi = KτiV1. 由定理1可知, 当式(27)成立时, 闭
环系统渐近稳定且满足H∞性能指标.

ii) 与 i)中过程类似, 对式 (12)两边分别左乘
diag{(P−1)T, I}和右乘diag{P−1, I}, 记X = P−1,
V = εX, σ = ελ−1,其中ε为标量,根据Schur补性质
和引理1, 即可得式(28)成立, 其中Wτi = KτiV1. 由
定理1可知,当式(28)成立时,闭环系统渐近稳定且满
足性能指标要求,其性能上界是J∗c = xT

0 (εV −1
1 )x0.

可见式(27)−(28)分别为式(11)−(12)的线性矩阵
不等式形式. 由式(27)−(28)可解得控制增益Kτi =

WτiV
−1
1 , 此时u =

s∑
τ=1

r∑
i=1

hτhτiK̄τix为闭环系统的

H∞保性能非脆弱控制律. 证毕.

通过以上的分析可以得知,若按照传统的模糊控
制求解方法则至少需求解sr(sr + 1)个矩阵不等式,
当模糊规则数增加时,计算量将会急剧增大,从而产

生计算“膨胀”. 而采用本文中的广义系统方法只
需求解2sr个矩阵不等式,大大减少了需求解的不等
式数目,有效地降低了求解的复杂度和计算量.

4 仿仿仿真真真验验验证证证(Simulation results)
本文考虑NSV机翼后掠角Λ从60◦增大至75◦时

的姿态控制.将NSV的工作空间根据机翼后掠角划
分区域,其中: 机翼后掠角Λ ≈ 60◦时为区域1,机翼
后掠角Λ ≈ 67◦时为区域2, 机翼后掠角Λ ≈ 75◦时
为区域3,相邻区域中间的为过渡区域,如图2所示.

图 2 区域划分示意图

Fig. 2 Schematic diagram of region division

则根据所划分的区域,对NSV的姿态系统进行模
糊建模. 其中NSV快回路的模糊模型为:

1) 在区域1中,高度H≈35 km,速度V≈2.0 km/s,
α ≈ 0◦和β ≈ 0◦,其模糊规则分别为:

规规规则则则 1 若[p q r]T约为[−0.5 −0.5 −0.5]T rad/s,
则ẋ=(Af11+∆Af11)x+(Bf11+∆Bf11)uf +Φf11df ;
规规规则则则 2 若[p q r]T约为[−0.5 −0.5 0.5]T rad/s,

则ẋ=(Af12+∆Af12)x+(Bf12+∆Bf12)uf +Φf12df ;

规规规则则则 3 若[p q r]T约为[−0.5 0.5 −0.5]T rad/s,
则ẋ=(Af13+∆Af13)x+(Bf13+∆Bf13)uf +Φf13df ;

规规规则则则 4 若[p q r]T约为[−0.5 0.5 0.5]T rad/s,
则ẋ=(Af14+∆Af14)x+(Bf14+∆Bf14)uf +Φf14df ;

规规规则则则 5 若[p q r]T约为[0.5 −0.5 −0.5]T rad/s,
则ẋ=(Af15+∆Af15)x+(Bf15+∆Bf15)uf +Φf15df ;

规规规则则则 6 若[p q r]T约为[0.5 − 0.5 0.5]T rad/s,
则ẋ=(Af16+∆Af16)x+(Bf16+∆Bf16)uf +Φf16df ;

规规规则则则 7 若[p q r]T约为[0.5 0.5 − 0.5]T rad/s,
则ẋ=(Af17+∆Af17)x+(Bf17+∆Bf17)uf +Φf17df ;

规规规则则则 8 若[p q r]T约为[0.5 0.5 0.5]T rad/s,
则ẋ=(Af18+∆Af18)x+(Bf18+∆Bf18)uf +Φf18df .

2) 在区域 2和区域 3中, H ≈ 35 km, V 分别为

2.1 km/s和2.2 km/s, α ≈ 0◦和β ≈ 0◦,模糊规则的选
取类似于区域1中的选取,此处不再赘述.

类似地,慢回路的模糊模型为:

1) 在区域1中, H ≈ 35 km, V ≈ 2.0 km/s,其模
糊规则分别为:

规规规则则则 1 若[α β µ]T约为[−10◦ −5◦ −10◦]T,则
ẋ=(As11+∆As11)x+(Bs11+∆Bs11)us+Φs11ds;

规规规则则则 2 若[α β µ]T约为[−10◦ − 5◦ 10◦]T,则
ẋ=(As12+∆As12)x+(Bs12+∆Bs12)us+Φs12ds;
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规规规则则则 3 若[α β µ]T约为[−10◦ 5◦ − 10◦]T,则
ẋ=(As13+∆As13)x+(Bs13+∆Bs13)us+Φs13ds;

规规规则则则 4 若[α β µ]T约为[−10◦ 5◦ 10◦]T, 则
ẋ=(As14 + ∆As14)x + (Bs14 + ∆Bs14)us + Φs14ds;

规规规则则则 5 若[α β µ]T约为[10◦ −5◦ −10◦]T,则
ẋ=(As15+∆As15)x+(Bs15+∆Bs15)us+Φs15ds;

规规规则则则 6 若[α β µ]T约为[10◦ − 5◦ 10◦]T, 则
ẋ=(As16+∆As16)x+(Bs16+∆Bs16)us+Φs16ds;

规规规则则则 7 若[α β µ]T约为[10◦ 5◦ − 10◦]T, 则
ẋ=(As17+∆As17)x+(Bs17+∆Bs17)us+Φs17ds;

规规规则则则 8 若[α β µ]T约为[10◦ 5◦ 10◦]T, 则
ẋ=(As18+∆As18)x+(Bs18+∆Bs18)us+Φs18ds.

2) 在区域 2和区域 3中, H ≈ 35 km, V 分别为

2.1 km/s和2.2 km/s, 模糊规则的选取类似于区域1中
的选取,略.

NSV初始状态为Λ = 60◦, H = 35 km, V =
2.0 km/s;姿态角为α = 3◦, β = −1◦, µ = 2◦,推力
T = 210 kN; 角速率为p = q = r = 2(◦)/s. 假设NSV
在t = 2 s时开始变形, t = 12 s时完成变形,此时Λ =

75◦. 同时考虑气动参数存在30%的不确定,且p, q, r

通道受到[2.0×105 cos(3t), 5.0×105 cos(2t), 4.0×
105 cos(2t)]T N · m的力矩干扰.

快回路中,取Qf = I3, Rf = 0.001× I3, ∆Af =
0.3Af , ∆Bf = 0.5Bf , ρf = 5 × 10−5; 慢回路中,
取Qs = I3, Rs = I3, ∆As = 0.3As, ∆Bs = 0.5Bs.
假设快回路控制器参数矩阵Kfτi存在如下加性摄

动:


104 0 0
0 104 0
0 0 104







sin t 0 0
0 sin t 0
0 0 sin t







102 0 0
0 102 0
0 0 102


 ;

慢回路控制器参数矩阵Ksτi存在如下加性摄动:


0.5 0 0
0 0.5 0
0 0 0.5







cos t 0 0
0 cos t 0
0 0 cos t







0.1 0 0
0 0.1 0
0 0 0.1


 .

各系数矩阵及控制器参数矩阵的具体表达式,限于
篇幅,略.此时可得慢回路对于该初始状态的系统性
能上界为J∗cs = 67.3202,快回路对于该初始状态的
系统性能上界为J∗cf = 36.7987.

图 3 NSV姿态控制响应

Fig. 3 Responses of NSV attitude control
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本文从两种情况来验证本算法的有效性: 1)不
考虑控制器存在摄动时设计控制器; 2)考虑控制
器存在摄动时利用本文方法设计控制器. 仿真结
果如图3所示, 第1种情况的仿真曲线如图中实线
所示, 为脆弱控制, 第2种情况的仿真曲线如图中
虚线所示,为非脆弱控制.

从仿真曲线可以看出, 当控制器存在摄动时,
若不采用非脆弱控制器, 则飞行姿态不能够很好
地得到控制, 严重影响了NSV的飞行性能甚至会
威胁到飞行安全. 而采用本文所设计的多模型软
切换保性能非脆弱控制方法,在机翼变形过程中,
当控制器存在摄动时, 仍然能够很好地实现NSV
的姿态控制,且姿态响应平稳,未出现强烈的抖动,
舵面偏转也较平滑, 表明了本文所设计的控制方
案是有效的.

5 结结结论论论(Conclusion)
本文针对变机翼后掠角NSV设计了多模型软

切换保性能非脆弱控制方案, 根据可测前提变量
将系统工作空间利用划分为多个子区域, 并将各
局部控制器在模糊子区域的的边界上进行切换,
系统的控制器由各局部控制器按照模糊加权得到,
从而实现了软切换. 同时考虑了当控制器存在摄
动时系统的非脆弱控制, 在求解控制器的过程中
采用了广义系统的方法, 有效地减少了求解的计
算量和复杂度. 最后对变机翼后掠角NSV进行了
控制,仿真结果表明了该控制方法的有效性.
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