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摘!要!基于线性变参数系统的变增益控制克服了传统变增益的缺点!其关键所在就是系统非线性模 型 向 线

性变参数模型的转化$讨论了目前广泛应用的三种线性变参数建模方法!并分析了它们各自的 缺 点!同 时!在

此基础上对其中的一种方法进行改进!最后利用该方法对一类无尾式飞行器进行了线性变参数建模$仿 真 结

果及其性能评估结论表明!改进方法较之原方法在性能评测上效果提高了十倍!同时仿真结果也显示 误 差 在

允许范围之内!得到了满意的结果%
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D!引言

变增益已被 许 多 工 程 实 践 证 明 为 非 常 有 效

并广泛使 用 的 一 种 方 法!特 别 是 在 航 空 航 天 领

域!传统变增益控制的设计思想是采用多个线性

控制器来近似替代所要求的非线性控制器!它的

局限在于控制器的参数是按开环方式改变的!没

有来自闭环系统性能的反馈作用!而且缺乏稳定

性的严格理论证明%

近年来!许多学者都致力于研究一种称为自

增益调度的新型控制器综合方法!这种方法设计

出的控制器依赖于调度变量!并且能保证一定程

度的鲁棒稳定性和鲁棒性能!而且鲁棒稳定性可

以从理论上证明%这就是基于线性变参数",3*0Q

+)N+)+P020)QI+)J3*E!U.:#系 统 的 变 增 益 控 制

技术%应用U.:变增益控制技术的一个必要条

件就是将系 统 的 非 线 性 模 型 转 化 为U.:模 型!

因此!U.:建模就成为了设计U.:变增益控制

器的关键 所 在%然 而!U.:建 模 很 少 被 当 作 一

个单独的课题进行研究!大多数文献都是仅仅考

虑U.:变增益 控 制 技 术 的 相 关 问 题!或 者 在 一

个给定的U.:模 型 上 如 何 应 用U.:变 增 益 控

制技 术%文 中 总 结 了 目 前 应 用 较 广 泛 的 三 种

U.:建模方 法!同 时 在 其 中 一 种 方 法 的 基 础 上

进行了改进!并用改进方法对一类无尾式飞行器

进行了U.:建模%

E!基于9T(系统的变增益控制

!$世纪"$年代初期!KC+PP+系 统 地 研 究

了变增益控制 技 术!使 其 在 理 论 上 趋 于 成 熟!并

创造性地提出了U.:系统的概念!通过U.:系

统进行变增益控制弥补了传统变增益的不足!基
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于U.:系统的变增益控制可以从理论上证明系

统的稳定性!

线性变参数"U.:#系统$描述如下%
&("7#))"#"7##("7#+*"#"7##+"7#

,"7#)’"#"7##("7#+-"#"7##+"7#
"%#

其中)"&#$*"&#$’"&#$-"&#是时变参数#"7#的

函数!U.:系统是一个在线系统$#"7#事先不知

道$但知道它的 变 化 范 围$其 值 可 以 通 过 传 感 器

测量!如果#"7#中含有系统状态变量$则此时系

统称为准U.:系统!目前基于U.:系统的变增

益控制已在很多领域得到应用$特别是航空航天

领域’%*!(!

基于U.:进行变增益控制的优点是可以使

变增益控制器作为一个整体进行处理$由于控制

器本身为参数依 赖$可 以 进 行 自 增 益 调 节$所 以

就没必要设计繁琐的调度计划$输出反馈控制器

的形式如下%
&(. ))."##(.+*."##,

+)’."##(.+-."##,
"!#

所设计的U.:系统的控制器是变增益参数

#的连续函数$可以根据测量的#进行平滑的增

益调度!

’!非线性系统9T(建模

非线性系统的U.:描述不 是 唯 一 的$而 系

统的U.:表述是变增益控制器设计性能的核心

所在’XWY(!非线性系统用U.:描述的目标就是最

小化由于参数变化带来的影响!

目前主要有X种方法可将非线性模型转 化

为U.:模 型$第 一 种 方 法 称 为 雅 可 比 线 性 化

"&+1’O3+*,3*0+)3V+23’*#方 法)第 二 种 方 法 称 为

状态变 换 方 法"42+202)+*4-’)P+23’*4#)最 后 一

种方 法 称 作 函 数 替 换 法"-(*123’*4(O4232(23’*
#!这三种方法的共 同 点 就 是 都 依 赖 系 统 的 平 衡

点$其中前两 种 方 法 依 赖 于 系 统 的 多 个 平 衡 点$

保守性更大些$最后一种方法只依赖于系统的一

个平衡点!

假设非线性系统具有如下形式的结构%
&.
&’ (/ ))"##’ (./ +*"##++""##
,) ’. $(R

"X#

其中%.是状态调度参数$/是状态非调度参数$+
为控制输入向量$,为测量输出!不失一般性$假

设系统没有外部调节参数$即#).$其中)***"
对于调节参量#没有限制!这种类型的非线性系

统是很普遍的$许多航空航天系统通过适当的假

设就可以化成这种形式!

’<E! 线性化方法和状态变换方法

雅可比线性化方法是目前获取U.:模型最

常用的方法$对 非 线 性 系 统 的 形 式 没 有 特 殊 要

求$得到广泛应 用$其 理 论 基 础 是 对 非 线 性 系 统

应用一阶R+J,’)展开$所得结果是原非线性系统

在特定平衡点周围的局部近似!这种方法的缺点

主要有两点$第一$由于采用一阶R+J,’)展开而

带来的舍入误差)第 二$平 衡 点 的 数 目 和 位 置 没

有理论支持$完全凭经验!

状态变换方 法 通 过 非 线 性 状 态 变 量 的 精 确

变换得到系统的 准U.:模 型$此 法 基 于 非 调 度

参数状态和控制输入的可微方程$目的在于消去

不依赖调度参数的任何非线性项!这种方法局限

于具有式"X#形式的非线性系统$而且要求调度

参数的维数与控制输入的维数一致!经过状态变

换$可以将非线性项""##消去!这种方法的缺点

是并不能保证不依 赖 于 调 度 参 数 的 稳 定 状 态 方

程存在!

’<’! 函数替换方法

这种方法最早出现在文献’>(中用来解决具

有非线性输入的 准U.:系 统!选 择 一 个 平 衡 点

作为基准点$将状态变量转化为如下形式"’#表示

平衡点#%

%# ).*’.$%R )/*)/$%S )+*’+
将上式代入式"X#$并适当变换形式得下式%

&%.0’.
&

&%R +)/

-

.

/

0
& )

)%%"%#+’.# )%!"%#+’.#

)!%"%#+’.# )!!"%#+’.’ (# %#

%’ (
R
+

*%"%#+’.#

*!"%#+’.’ (#%S+1 "Y#

1)
)%%"%#+’.# )%!"%#+’.#

)!%"%#+’.# )!!"%#+’.’ (#
’.
)’ (/ +

*%"%#+’.#

*!"%#+’.’ (#’++"
函数替换法的目标就是将1分解成%# 的线

&Z!&
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性形式"分解的结果形式如下式所示!

1)2%#.$%#%+%+2M#.$%#M
将上式代入到式#Y$得到准U.:模型如下!

&.
&& ’/ )

)%%#.$+1%#.$ )%!#.$

)!%#.$+1!#.$ )!!#.& ’$ .*’.
/*)& ’/ +

*%#.$

*!#.& ’$&+*’+’
这种方法的 主 要 缺 点 是 平 衡 基 准 点 的 选 取

和非线性项分解方式对结果的影响不明确(

’<F! 改进函数替换方法

由上面对三种方法的介绍可以看出"三种方

法共同的特点就是都依赖于系统的平衡点"其中

雅可比线性化依赖 于 一 系 列 根 据 工 程 经 验 选 择

的平衡点"状态变换法依赖于与调度参数无关的

一条平衡轨迹"而函数替换法则依赖于一个随机

的平衡点(这些平衡点对于系统的影响以及对于

控制器综合的影 响"目 前 为 止 还 没 有 方 法 计 算"
同时引入了平衡点就增加了系统的误差"也增加

了计算量(
针对上述由于平衡点带来的缺陷"受函数替

换法的启发"对其进行改进"取消平衡点的选取"
同时简化分解方 程 的 求 解"基 本 思 想 如 下"对 原

始非线性系统进行必要的假设和变换"将其换成

具有式#X$形式的结构"取分解方程如下式!

1% )"%#.$.*%"1! )"!#.$.*%

则可将式#X$化为准U.:形式如下!
&.
&& ’/ )

)%%#.$+1% )%!#.$

)!%#.$+1! )!!#.& ’$& ’./ +
*%#.$

*!#.& ’$+
假如状 态 调 度 参 数 的 维 数 大 于%"则 式#X$

非线性部分可以化为如下形式!

"##$)

"#%#.$.
*%
%

)

"#M#.$.
*%
M

"R%
#.$.*%%
)

"RM#.$.
*%

-

.

/

0M

.%
)

.

-

.

/

0M
)
1##.$

1R#.& ’$.

所以得到准U.:系统如下式!
&.
&& ’/ )

)%%#.$+1##.$ )%!#.$

)!%#.$+1R#.$ )!!#.& ’$& ’./ +
*%#.$

*!#.& ’$+
其中)%%*)%!*)!%*)!! 为调度参数.的函数"它们

可以根据系统非线性方程式#X$由调度参数的多

项式拟合得到"如 飞 行 器 控 制 中"可 将 气 动 参 数

拟合为调度参数马赫数和攻角的多项式"从而得

到)%%*)%!*)!%*)!!"值得注意的是其中并不像函

数替换法那样依赖于基准平衡点的信息(其中非

线性部分的分解方程"#.$通过与调度参数作余

数的简单方法将其 化 为 与 状 态 变 量 呈 线 性 的 关

系"但要注意调度参数为$时的奇异情况(

F!无尾式飞行器9T(建模

F<E! 无尾式飞行器

表E! 无尾式飞行器外形几何参数

参 ! 数 参数值

机翼面积+P! $;>
展长+P !;$

平均气动弦长+P $;X%%
展弦比 $;>>?
根梢比 !;$

后掠角#四分之

一弦线$+#c$
X$

翼型 <@H@$$Z

无 尾 式 飞 行

器 有 诸 多 优 点"
研 究 无 尾 飞 行

器"特 别 是 其 控

制系 统 具 有 很 大

的 现 实 意 义(如

图%所 示 为 研 究

的无 尾 式 飞 行 器

的 简 单 示 意 图"
这种 气 动 外 形 的

图%! 一类无尾式飞行

器平面示意图

飞行器目前在无人

机 中 得 到 广 泛 应

用"是 无 人 机 发 展

的方 向(该 无 尾 式

飞行器的外形尺寸

如表%(文 中 只 考

虑飞行器的纵向动

态特性"并且假设 该 无 尾 式 飞 行 器 无 动 力"由 载

机进行高空投放(

F<’! 线性变参数建模

无尾式飞行器纵向动力学非线性模型如下!
&3),*%#1!1’4!+1#43*!$
&&) #,3$*%#*1!43*!+1#1’4!$+4
&4)#"5*%" "!&’)4

其中!,为飞行器质量"1! 和1# 为体坐标系!轴

和#轴向的力"5" 为关于"轴的转动惯量"#" 为

俯仰力矩(
选取速度#马赫数$和攻角作为调度参数"由

于气动力和气动力 矩 是 通 过 马 赫 数 和 攻 角 查 表

得来的"所以这些气动力和力矩可以通过曲线拟

合表示为马赫数和攻角的多项式"具体阶数可以

根据精度要求来定(这样就可以将上述无尾式纵

向动力学方程转化为式#X$的形式"如下式(

,"!,
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&3
&&
&4
&

-

.

/

0’

)

,*%66%!3"!# ,*%6!%!3"!# $ $

,*%66!!3"!# ,*%6!%!3"!# % $

5*%"66X!3"!# 5*%"6!X!3"!# $ $

-

.

/

0$ $ % $
3
!
4

-

.

/

0&

+

$
$

(!3"!#

-

.

/

0$

(-+"

其中$66%!3"!#为气 动 参 数 的3%!多 项 式 拟 合"

例如针对于本无尾式飞行器"66%!3"!#如下式$

66%!3"!#)$<"Z+ !Y<!5%$*Y#3 * !><X5
%$*>#!*!#<X5%$*?#3!

其他参数与此 类 似&"如 下 式"其 中’!%’#%

’,$ 分别为阻力系数%升力系数%以及零升力矩&

")
,*%747!’!1’4!+’#43*!#+8!43*!1’4&*1’4!43*&#

,*%747!’!1’4!*’#43*!#+8!43*!43*&+1’4!1’4&#3*%

5*%"747:9’,$!!#

-

.

/

0$

分别用函数 替 换 法 和 改 进 的 函 数 替 换 法 对

此进行 U.: 建 模"选 择 的 仿 真 状 态 为 高 度 为

Y#$$P"速度为!#$P’4"俯仰舵在%*!4的时间

内有一个#c的跳变"结果如图!所示&从图中可

以看出"改进方法比函数替换法能更好地逼近非

线性结果&

图!! 仿真结果对比

F<F! 性能评测

为了比较两种方法的优劣"采用文献(#)中

的性能指标形式将 两 种 方 法 的 结 果 与 非 线 性 结

果进行比较&

:);
M#

T)%
:T );

M#

T)%

%
7-<

7-

$

!,T!7#*’,T!7##!

&T

其中$,T!7#是非线性输出的状态变量"’,T!7#是另

外 两 种 方 法 的 状 态 变 量 输 出"7- 为 最 终 仿 真 时

间"M# 为状态变量个数"&T 为每个状态变量的权

重系数"选择方式参见文献(#)&通过计算得到函

数替换法的性能指标为Y;XY?%0W$!"而改进后

方法的性能指标为X;#?"$0W$X"可见改进后方

法较之原方法性能提高了一个数量级&

)!结论

变增益控制是进行非线性控制的理想选择"
而基于U.:的变增益控制可以有效地克服传统

变增益控制的 许 多 缺 点"诸 如 耗 时 费 力"不 能 从

理论上证明闭环系统的稳定性等"而非线性模型

向U.:模型的 转 化 是 基 于U.:变 增 益 控 制 的

核心所在"模型转化的优劣直接影响最后的控制

结果&文中分析了目前较常用的三种U.:建模

方法"分析了这 三 种 方 法 的 缺 点"同 时 在 这 三 种

方法的基础上进行了改进"最后利用改进后的方

法对一类无尾 式 飞 行 器 进 行 了U.:建 模"从 仿

真结果以及性能评测结果来看"所提方法较目前

方法有效性可以提高一个数量级&
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