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基于飞行器网络控制系统的多速率

控制器设计

刘　斌，耿燕丽，李　君
（武汉科技大学 信息科学与工程学院，武汉　４３００８０）

摘要：为了减少网络环境中的时延和数据包丢失对飞行器网络控制器系统的影响，设计了一种具有多速率的保性能控制器设计方法；

多速率是指在具有多通道数据传输的系统中，各通道所需控制输入的频率不完全相同；在存在时延和丢包的情况下，利用增广技术对飞

行器控制系统在整个循环周期内建立离散模型，此时为了使多速率控制方法更加有效，先基于此模型在控制器输入端构造一个预测器，

根据预测器的输出为整个系统设计一个具有多控制速率的动态输出反馈控制器；然后给出并证明保性能控制器的存在条件和求解方法；

最后通过某飞行器网络控制系统的数值算例验证了所提方法的有效性。

关键词：飞行器网络控制系统；多速率控制；输出预测器；保性能控制
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０　引言

网络控制系统由于其能够资源共享，且布线简单等优点，

主要应用于远程控制系统和复杂控制系统中［１］。大多数的实际

系统都是具有多个控制信号的多输入多输出控制系统，但是对

这些系统的控制方法的研究，都是将某个特定的物理信号独立

出来进行系统分析和控制器设计。有时为了提高控制性能，需

要将系统中的所有控制信号综合考虑进行控制器设计。对于传

感器和控制器广泛散布的多输入多输出网络控制系统来说，为

了保证系统的实时性，通常不会把所有节点的信息封装到一个

数据包后再进行传输，而是由各个设备直接传递信息，这就需

要多包传输技术［２］。对于采用多包传输技术的多输入多输出网

络控制系统来说，其模型建立过程以及控制算法的设计过程就

会更加复杂。

具有多通道传输的飞行器姿态控制系统就是一种典型的多

输入多输出控制系统。随着现场总线技术、计算机控制技术及

航空航天技术的不断发展，在保证飞行器可靠的稳定性能后，

现代飞行器需要向着管控一体化以及更加轻便的方向发展。因

此，越来越多的现代飞行器开始将系统中的各个设备通过多级

数据总线连接构成飞行器网络控制系统。在飞行器中加入网络

能够很好的解决系统内部越来越复杂的资源共享和信号传递的

问题，成功克服了传统的点对点传输方式布线复杂、维护成本

高、体积庞大等缺陷。但是，飞行器控制系统是硬实时系统，

若网络满足不了系统的时限要求，就会带来灾难性后果。文献

［８］针对具有多通道数据传输的多输入多输出飞行器网络控制

系统在同时存在时延和丢包的网络环境下，采用状态观测器后

利用李雅普诺夫函数得到系统的稳定条件。文献 ［９］研究了

延时和数据丢包对具有多通道数据传输的飞行器网络控制系统

的影响，并讨论了系统的故障检测问题。

一般的多速率控制方法只是加快了控制器的采样频率，而

控制量仍然在控制器接收到数据后才会发生变化，控制序列具

有很大的保守性。在存在短时延且数据包丢失概率已知的网络

环境，本文为具有多通道数据传输的飞行器网络控制系统提出

了一种具有多控制速率的保性能控制器设计方法。本文首先利

用增广技术在整个循环周期内建立飞行器姿态控制系统的离散

模型，基于此模型在动态输出反馈控制器输入端构造一个预测

器，根据预测器的输出设计一个具有多控制速率的控制器。

１　飞行器姿态网络控制系统模型分析

本文研究的多通道数据传输的飞行器姿态网络控制系统结
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构框图如图１所示。此飞行器网络控制系统采用多级总线技

术，其中控制模块 （控制器到执行器）采用单独的码速率较高

的专用总线 （ＭＩＬＳＴＤ１５５３Ｂ总线）作为一级总线。测控模块

（传感器到控制器）的数据交换主要采用ＣＡＮ总线作为二级

总线。

图１　飞行器姿态网络控制系统

图中犜狊 为传感器的采样周期，犜１…犜犿 为各回路控制器

的采样周期。

设飞行器姿态控制系统的连续时间状态空间模型为：

狓（狋）＝犃狆狓（狋）＋犅狆狌（狋）

狔（狋）＝犆狆狓（狋｛ ）
（１）

　　其中：狓＝ ［θ犜狆 θ
犜
狉］

犜
∈犚

狀 为由攻角和俯仰角角速率组成

的状态向量，狌＝ ［ξ
犜
犲 ξ

犜
狏 ξ

犜
犮］

犜
∈犚

犿 表示由升降舵偏角、升

降舵补助翼偏角和鸭翼偏舵偏角组成的控制向量，狔（狋）∈犚
狉为

被控对象的输出向量，且 犃狆、犅狆、犆狆 是适当维数的实数

矩阵。

为方便描述问题，首先给出如下假定条件。

假设１：各传感器节点的数据采用单包传输，且在数据包

内包含必要的时间信息、节点信息。

假设２：传感器节点与控制器节点均采用时间驱动。

假设３：各节点时钟同步。可以采用定时发送同步帧的方

式，让各节点校对时钟，使得各节点之间的时钟不同步保持在

非常小的范围内，可以忽略不计。

假设４：网络诱导时延小于一个传感器采样周期。控制器

根据节点标识和时间戳判断数据是否 “新”，是则保存数据，

否则丢弃该数据，因此网络诱导时延满足０＜τ＜犜狊，且数据

包丢失概率一定。

假设５：取传感器的采样周期犜狊 为整个系统的循环周期

犜０，并且各控制回路的控制频率是传感器采样频率的整数倍。

在采样时刻到来时，所有传感器节点同时以采样周期犜狊

对被控对象的状态进行采样，并将采样数据和节点标识组成

数据包，然后向网络发送数据。为了使多速率控制输入更加

有效，控制器接收到数据后，先存入缓存中，在计算时刻到

来时，首先利用预测算法预测被控对象的输出值，然后控制

器根据预测输出值计算控制序列，最后各控制回路以采样周

期犜犼依次向各执行器发送控制量。执行器采用事件驱动，即

在控制器输出后立即执行。各控制回路采样周期间的关系

如下：

犜０ ＝犜狊 ＝犖犼犜犼 ＝犖犼犾犼犜 ＝犖犜，（犼＝１，…，犿）

　　其中，犖为所有犖犼的最小公倍数，犜为多速率采样控制系

统的基本采样周期，犖犼，犾犼 均为正整数。

由于网络诱导时延的影响，若传感器数据成功传输到控制

器节点，控制器可以使用当前数据，否则，控制器使用缓存中

保存的上一次接收到的数据，则有如下关系成立：

定义
σ狊（犽）＝１，数据成功传输

σ狊（犽）＝０，｛ 数据丢失
，则可定义数据传输矩阵

犕 ＝犱犻犪犵（σ狊（犽）），（狊＝１，２…狀），可知在时延和丢包的影响

下，控制器实际接收的数据为：

狓（犽犜０）＝犕狓［（犽－１）犜０］＋（犐－犕）狓［（犽－２）犜０］ （２）

　　由于被控对象输入的多采样特性，本文采用增广技术把所

考虑的系统建模成向一个向量维数更高的单速率网络控制系

统。具体如下：

被控对象在一个系统循环周期犜０内的所有控制输入量为：

犝犽 ＝ ［犝１（犽犜０）
犜 犝２（犽犜０）

犜 … 犝犼（犽犜０）
犜 …

犝犿（犽犜０）
犜］犜（犼＝１，…，犿） （３）

　　其中：第犼个回路在一个系统循环周期犜０ 内的所有控制

输入量为：

犝犼（犽犜０）＝ ［狌犼（犽犜０）
犜 狌犼（犽犜０＋犜犼）

犜 … 狌犼（犽犜０＋犮犜犼）
犜

… 狌犼（犽犜０＋（犖犼－１）犜犼）
犜］犜，（犮＝０，１，…犖犼－１）

　　则被控对象可以离散化为：

狓［（犽＋１）犜０］＝犲
犃
狆
犜
０狓（犽犜０）＋

∑
犿

犼＝１∫
（犽＋１）犜０

犽犜
０

（犲犃狆
［（犽＋１）犜０－τ

］
犅狆犼）犱τ犝犼（犽犜０）＝犲

犃
狆
犖犜狓（犽犜０）＋

∑
犿

犼＝１
∑

犖
犼
－１

犮＝０∫
犽犜
０＋
（犮＋１）犜

犼

犽犜
０＋
犮犜
犼

（犲犃狆
［（犽＋１）犜０－τ

］
犅狆犼）犱τ狌犼（犽犜０＋犮犜犼）＝

犲犃狆犖犜狓（犽犜０）＋

∑
犿

犼＝１
∑

犖
犼
－１

犮＝０

犲犃狆
［犖－（犮＋１）犾

犼
］犜

∫
犜
犼

０

（犲犃狆狊犅狆犼犱狊）狌犼（犽犜０＋犮犜犼）

　　令 犃 ＝犲
犃
狆
犜，犅犼 ＝∫

犜
犼

０
犲犃狆狊犅狆犼犱狊，上式可以转化为矩阵

形式：

狓（犽＋１）犜０ ＝犃
犖狓（犽犜０）＋犠犝犽

狔（犽犜０）＝犆狆狓（犽犜０｛ ）
（４）

　 　 其 中：犠 ＝ ［犠１ 犠２ … 犠犼 … 犠犿］，犠犼 ＝

［犃
（犖－犾

犼
）
犅犼 … 犃

（犖－（犖
犼
－１）犾

犼
）
犅犼 犅犼］。

在控制器计算时刻，为了使多速率控制系统输出的控制序

列更加准确有效，本文将在控制器输入端构造预测器，对被控

对象的输出以基本采样周期进行预测，然后利用预测的输出值

犢犽 计算各回路的控制信号序列犝犽 ，再在每一个控制器采样时

刻发送各控制量。

根据被控对象离散模型 （４），被控对象的输出以步长为犜

的犻步向前预测值为：

狔（犽犜０＋犻犜）＝犆狆犲
犃
狆
犻犜狓（犽犜０）＋

犆狆∑
犿

犼＝１∫
犽犜
０＋
犻犜

犽犜
０

（犲犃狆
（犽犜
０＋
犻犜－τ）犅狆犼犱τ）犝犼（犽犜０）＝犆狆（犃

犻狓（犽犜０）＋

∑
犿

犼＝１

（∑

犖
犻犻－
１

犮＝０∫
犽犜
０＋
（犮＋１）犜

犼

犽犜
０＋
犮犜
犼

（犲犃狆
（犽犜
０＋
犻犜－τ）犅狆犼犱τ）狌犼（犽犜０＋犮犜犼）＋

∫
犽犜
０＋
犻犜

犽犜
０＋
犖
犻犼
犜
犼

（犲犃狆
（犽犜
０＋
犻犜－τ）犅狆犼犱τ）狌犼（犽犜０＋犖犻犼犜犼）））＝

犆狆（犃
犻狓（犽犜０）＋

∑
犿

犼＝１

（∑

犖
犻犼
－１

犮＝０

犲犃狆
［犻犜－（犮＋１）犜

犼
］

∫
犜
犼

０
犲犃狆τ犅狆犼犱τ狌犼（犽犜０＋犮犜犼）＋
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∫
犻犜－犖犻犼

犜
犼

０
犲犃狆τ犅狆犼犱τ狌犼（犽犜０＋犖犻犼犜犼）））

　　定义输出预测序列：

犢犽 ＝ ［狔（犽犜０＋犜） … 狔（犽犜０＋犻犜） …

狔（犽犜０＋犖犜）］
犜，（犻＝１，２…犖） （５）

　　结合公式 （２）和 （３），预测模型可以简化为如下矩阵

形式：

犢犽 ＝犗狓（犽犜０）＋犎犝犽 （６）

　　其中：犗＝

犆狆犃

犆狆犃
２



犆狆犃
犻



犆狆犃

熿

燀

燄

燅
犖

，犎 ＝

犎１

犎２



犎犻



犎

熿

燀

燄

燅犖

，其中犎犻 ＝

犎犜犻１

犎犜犻２



犎犜犻犼



犎犜

熿

燀

燄

燅犻犿

犜

，

犎犻犼 ＝ 犆狆犃
犻－犾
犼犅犼 犆狆犃

犻－２犾
犼犅犼 … 犆狆犃

犻－犖犻犼
犾
犼犅［ 犼

犆狆∫
犻犜－犖犻犼

犜
犼

０
犲犃狆τ犅狆犼犱τ ０狉×（犖

犼
－犖犻犼

－１ ］） ，

犖犻犼 是满足犮犜犼 ≤犻犜 的最大犮值。

本文采用的的数字化动态输出反馈控制器形式如下：

ψ［（犽＋１）犜０］＝犃犮ψ（犽犜０）＋犅犮犢犽

犝犽 ＝犓ψ（犽犜０｛ ）
（７）

　　其中：ψ（犽犜０）∈犚
狆 为控制器的状态。

为了得到被控对象经过网络在控制律下的闭环系统模型，

定义了增广向量：

犣（犽）＝ ［狓犜（犽犜０）　ψ
犜（犽犜０）］

犜 ，结合公式 （４）和 （７），

可得：

犣（犽＋１）＝Φ犣（犽）＋Φ１犣（犽－１）＋Φ２犣（犽－２） （８）

　　其中：

Φ＝
犃０ 犠犓

０ 犃犮＋犅犮［ ］犎犓
，Φ１ ＝

０ ０

犅犮犗犕［ ］０ ，

Φ２ ＝
０ ０

犅犮犗（１－犕）［ ］０
　　对被控对象，定义性能指标为：

犑＝Ε∑
∞

犽＝０

［狓犜（犽犜０）犙狓（犽犜０）＋犝犽
犜犚犝犽］＝

Ε∑
∞

犽＝０

犣犜（犽）Ω犣（犽） （９）

　　其中：犙、犚为常数正定矩阵，犈［·］为求数学期望，Ω＝

犙 ０

０ 犓犜［ ］犚犓
。

２　保性能控制器设计

引理１
［７］：给定适当维数的矩阵犠，犕 和犖，其中犠 是对

称的，则犠＋犖犜犉犜犕犜＋犕犉犖＜０对所有满足犉
犜犉≤犐的矩阵

犉 成立，当且仅当存在一个常数ε＞０，使得犢＋ε犕犕犜＋ε－１

犖犜犖＜０。

其中：

Λ＝犈

Φ
犜
ΠΦ＋Π１－Π Φ

犜
ΠΦ１ Φ

犜
ΠΦ２

Φ
犜
１ΠΦ Φ

犜
１ΠΦ１＋Π２－Π１ Φ

犜
１ΠΦ２

Φ
犜
２ΠΦ Φ

犜
２ΠΦ１ Φ

犜
２ΠΦ２－Π

熿

燀

燄

燅２

　　根据ｓｃｈｕｒ补理和引理１，可得以下的定理给出了系统

（１）存在保性能控制律的一个充分必要条件。

定理１：对于存在数据包丢失，并且网络诱导时延满足的

网络控制系统，如果存在对称正定矩阵犘０，犘１，犘２ ∈犚
狀×狀，犛０，

犛１，犛２ ∈犚
狆×狆 ，满足条件：

Π１－Π＋Ω

０ Π２－Π１ 

０ ０ －Π２

０ ０ ０ －Π

０ ０ ０ εΠ －ε

Φ ΕΦ１ ΕΦ２ ０ ０ －

熿

燀

燄

燅ε

＜０

（１０）

　　其中：Π＝
犘０ ０

０ 犛［ ］０ ，Π１＝
犘１ ０

０ 犛［ ］１ ，Π２＝
犘２ ０

０ 犛［ ］２ ，
则系统渐进稳定，且系统性能指标为：

犑≤狓
犜（０）犘０狓（０）＋ψ

犜（０）犛０ψ（０）＋狓
犜（－１）犘１狓（－１）＋

ψ
犜（－１）犛１ψ（－１）＋狓

犜（－２）犘２狓（－２）＋ψ
犜（－２）犛２ψ（－２）

（１１）

　　证明：选择对称正定矩阵犘０，犛０，犘１，犛１，犘２，犛２，令 Ｌｙａ

ｐｕｎｏｖ泛函犞 （犓）为：

犞（犽）＝狓犜（犽犜０）犘０狓（犽犜０）＋ψ（犽犜０）
犜犛０ψ（犽犜０）＋

狓犜［（犽－１）犜０］犘１狓［（犽－１）犜０］＋ψ［（犽－１）犜０］
犜犛１ψ［（犽－１）

犜０＋狓
犜［（犽－２）犜０］犘２狓［（犽－２）犜０］＋ψ［（犽－２）犜０］

犜犛２ψ
［（犽－２）犜０］＝犣

犜（犽）Π犣（犽）＋犣犜（犽－１）Π１犣（犽－１）＋

犣犜（犽－２）Π２犣（犽－２）

　　当犞 （犽）沿系统任意轨线的差分为：

犈［Δ犞（犽）］＝犈［犞（犽＋１）－犞（犽）］＝

犣（犽）

犣（犽－１）

犣（犽－２

熿

燀

燄

燅）

犜

Λ

犣（犽）

犣（犽－１）

犣（犽－２

熿

燀

燄

燅）

Λ＝

Π１－Π

０ Π２－Π１ 

０ ０ －Π２

０ ０ ０ －Π

０ ０ ０ εΠ －ε

Φ ΕΦ１ ΕΦ２ ０ ０ －

熿

燀

燄

燅ε

　　由不等式 （１０），可以得到：

犈［Δ犞（犽）］＜－

犣（犽）

犣（犽－１）

犣（犽－２

熿

燀

燄

燅）

犜
Ω

０
熿

燀

燄

燅０

犣（犽）

犣（犽－１）

犣（犽－２

熿

燀

燄

燅）
＜０

　　根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论，可以推出系统渐进稳定。反之，如

果系统渐进稳定并且能使性能指标最小，则需犈［Δ犞（犽）］＋

犣犜犽Ω犣犽 ＜０，即可以得到定理１中的不等式 （１０）成立。

另外，犣犜（犽）Ω犣（犽）＜－犈［Δ犞（犽）］，不等式两边对犽从０

到∞求和，并利用系统稳定性，可以得到：

犈∑
∞

犽＝０

犣犜（犽）Ω犣（犽）＜狓
犜（０）犘０狓（０）＋ψ

犜（０）犛０ψ（０）＋

狓犜（－１）犘１狓（－１）＋ψ
犜（－１）犛１ψ（－１）＋狓

犜（－２）

犘２狓（－２）＋ψ
犜（－２）犛２ψ（－２）

　　即可得公式 （１１），也即定理１成立。

定理２：对系统 （４），在控制律 （７）作用下，如果给定

的常矩阵犝、犝１、犙、犚，以下优化问题：

ｍｉｎ
犘
０
，犘
１
，犘
２
，犛
０
，犛
１
，犛
２
，犔，犢，犜，ε，ε１

∑
２

犼＝０

α犼＋β犼
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狊．狋

犘１－犘０

０ 犛１－犛０

０ ０ 犘２－犘１

０ ０ ０ 犛２－犛１ 

０ ０ ０ ０ －犘２

０ ０ ０ ０ ０ －犛２

０ ０ ０ ０ ０ ０ －犘０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －犛０

０ ０ ０ ０ ０ ０ 犘０ ０ －ε

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ 犛０ ０ －ε

ε犃０ 犠犢 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －ε

０ 犔 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －ε

０ 犎犢 ε犗犕 ０ ε犗（１－犕） ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －ε１

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ 犜犜 －ε１

０ 犢 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －犚－
１

ε ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －犙－

熿

燀

燄

燅
１

＜０ （１２）

－α犼 ０ 犝犜ε－
１ ０

０ －β犼 ０ 犝犜１ε
－１

ε－
１犝 ０ －犘犼

－１ ０

０ ε－
１犝１ ０ －犛犼

－

熿

燀

燄

燅
１

＜０ （１３）

　　有可行解犘０、犘１、犘２、犛０、犛１、犛２、犔、犢、犜、ε、ε１ ，则动态输出

反馈控制律为：

ψ［（犽＋１）犜０］＝
犔

εψ
（犽犜０）＋

犜

ε１
狌犮（犽犜０）

狔犮（犽犜０）＝
犢

εψ
（犽犜０

烅

烄

烆
）

　　且系统的最优性能指标为：

犑≤∑
２

犼＝０
α犼＋β犼

　　证明：由定理１中不等式 （１０）可得系统稳定，将表达式Φ，

Φ１，Φ２，Π，Π１，Π２代入定理１中不等式 （１０）可得不等式 （１４）：

犘１－犘＋犙

０ 犛１－犛＋犓
犜犚犓

０ ０ 犘２－犘１

０ ０ ０ 犛２－犛１ 

０ ０ ０ ０ －犘２

０ ０ ０ ０ ０ －犛２

０ ０ ０ ０ ０ ０ －犘

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －犛

０ ０ ０ ０ ０ ０ ε犘 ０ －ε

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ε犛 ０ －ε

犃０ 犠犓 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －ε

０ 犃犮＋犅犮犎犓 犅犮犗犕 ０ 犅犮犗（１－犕） ０ ０ ０ ０ ０ ０ －

熿

燀

燄

燅ε

＜０ （１４）

　　将不等式 （１４）两边同时乘以犱犻犪犵｛ε，ε，ε，ε，ε，ε，ε，ε，犐，犐，

犐，犐｝，对所得不等式依次经过引理１和 Ｓｃｈｕｒ补引理，然

后令：

ε犘０ε＝犘０，ε犘１ε＝犘１，ε犘２ε＝犘２，ε犛０ε＝犛０，

ε犛１ε＝犛１，ε犛２ε＝犛２，ε犃犮 ＝犔，ε犓 ＝犢，ε１犅犮 ＝犜 （１５）

　　即可得到条件不等式 （１２），即可保证系统的稳定性。

定理１中所得到的闭环性能指标的上界依赖于初始状态

狓（０），狓（－１），狓（－２），ψ（０），ψ（－１），ψ（－２），然而，在实际系

统中，人们往往难以精确确定系统的初始状态为克服这个困

难，我们假定：

狓（－犼）＝犝狓犼，狓
犜
犼狓犼 ≤犐

ψ（－犼）＝犝１ψ犼，ψ
犜
犼ψ犼 ≤｛ 犐

　犼＝０，１，２

　　其中：犝 和犝１ 是给定的常矩阵。代入公式 （１１），可得：

犑≤∑
２

犼＝０

狓（－犼）

ψ（－犼［ ］）
犜 犘犼 ０

０ 犛［ ］犼
狓（－犼）

ψ（－犼［ ］） ＝

∑
２

犼＝０

狓犼

ψ［ ］犼
犜 犝犜 ０

０ 犝犜［ ］１
犘犼 ０

０ 犛［ ］犼
犝 ０

０ 犝［ ］１
狓犼

ψ［ ］犼 ＝

∑
２

犼＝０

狓犼

ψ［ ］犼
犜 犝犜犘犼犝 ０

０ 犝犜１犛犼犝［ ］１
狓犼

ψ［ ］犼 ≤

∑
２

犼＝０

λｍａｘ
犝犜犘犼犝 ０

０ 犝犜１犛犼犝［ ］１
　　由于犘犼 ＝ε

－１犘犼ε
－１，犛犼 ＝ε

－１犛犼ε
－１ 则：



　　 计算机测量与控制　 第２４


卷·１６２　　 ·

犑≤∑
２

犼＝０

λｍａｘ
犝犜ε－

１犘犼ε
－１犝 ０

０ 犝犜１ε
－１犛犼ε

－１犝［ ］
１

　　在定理２中的凸优化问题中，约束条件 （１３）等价于

犝犜ε－
１犘犼ε

－１犝 ＜α犼，犝
犜
１ε
－１犛０ε

－１犝１ ＜β犼 ，因此，可以通过使

∑
２

犼＝０
α犼＋β犼 的最小化来保证公式 （１１）给出的性能指标上界

的最小化。如果该凸优化问题有解，那么，其全局最优解一定

是约束条件 （１２）和 （１３）的可行解。结合公式 （１５），即可

得到系统的最优保性能控制律，证毕。

３　数值算例

某飞行器姿态控制系统连续状态空间模型［１４］为：

狓（狋）＝
－１．２０５２ ０．９７３２

－１３．７６２０ －１．［ ］６５４０

狓（狋）＋
－０．１８３９ －０．１３１０ －０．０１４３

－１１．４０８０ －６．９５９７ ７．［ ］１３５０
狌（狋）

狔（狋）＝
１ ０

［ ］０ １
狓（狋

烅

烄

烆
）

　　其中：狓 ＝ θ
犜
狆 θ

犜
［ ］狉

犜 为攻角和俯仰角角速率，狌 ＝

［ξ
犜
犲 ξ

犜
狏 ξ

犜
犮］

犜 表示表示升降舵偏角、升降舵补助翼偏角和鸭

翼偏舵偏角。取传感器采样周期犜狊 ＝０．２ｓ，各控制回路采样

周期犜１ ＝０．１ｓ，犜２＝０．２ｓ，犜３＝０．０５ｓ，丢包率为０．０１，时

延０ ＜τ ＜ 犜狊 ，权 矩 阵 犙 ＝ ［０．５ ０； ０ ０．２５］，犚 ＝

１００犱犻犪犵｛１ １ １ １ １ １ １｝，犝 ＝２犱犻犪犵｛１ １｝，犝１＝

０．１犱犻犪犵｛１ １｝，飞行器姿态控制系统经离散化得形式如

（４）的模型，其系数矩阵为：

犃０ ＝
０．５９０４ ０．１３３６

－１．８８８８ ０．［ ］５２８８
，

犠 ＝
－０．１３９４ －０．６６９ －０．１２８９ －０．０４４５

－０．７２６３ －１．０１７５ －０．２５８６ －．［ ２１１５

－０．０３５５ －０．０２３６ －０．００８９

－０．２５８６ －０．３０２３ －０． ］３４０３

　　输出预测矩阵为：

犗＝
０．９２５９ －０．６３７ ０．８２８６ －１．１６６５

０．０４５１ ０．９０５１ ０．０８２５ ０．［ ７９０６

０．７１４７ －１．５８３８ ０．５９０４ －１．８８８

０．１１２ ０．６６３ ０．１３３６ ０． ］５２８８

犜

，

犎＝

－０．０２２１ ０ －０．０１４４ －０．００８９

－０．５４１４ ０ －０．３３ －０．３４０３

－０．０６６９ ０ －０．０４２５ －０．０２３６

－１．０１７５ ０ －０．６１９６ －０．３０２３

－０．１０７８ －０．０２２１ －０．０８１７ －０．０３５５

－０．８７８３ －０．５４１４ －０．８６３７ －０．２５８６

－０．１３９４ －０．０６６９ －０．１２８９ －０．０４４５

－０．７２６３ －１．０１７５ －１．０５９７ －０．

熿

燀 ２１１５

０ ０ ０

０ ０ ０

－０．００８９ ０ ０

－０．３４０３ ０ ０

－０．０２３６ －０．００８９ ０

－０．３０２３ －０．３４０３ ０

－０．０３５５ －０．０２３６ －０．００８９

－０．２５８６ －０．３０２３ －０．

燄

燅３４０３

　　通过线性矩阵不等式方法可以得到控制器参数为：

犃犮 ＝
－０．３７９０ －０．１５６４

０．２１００ ０．［ ］３８３３
，

犅犮 ＝
－０．２６０８ －０．２９８１ －０．０８１３ ０．２４４８

－０．１５６５ ０．１５６８ ０．３１２５ ０．［ ２２４１

０．２９５３ ０．１８４６ －０．２０６７ －０．２７３１

－０．１１９８ －０．２９７１ －０．２３００ ０． ］０４４５

犓＝

０．０２３１ －０．０１８５

－０．０４２０ －０．０２９８

０．０１１１ ０．０３８８

０．００３１６ －０．００６５

－０．０３８８ －０．０３５５

０．００３ ０．０３５８

０．０３８１ ０．

熿

燀

燄

燅００５４

　　系统的性能指标为犑≤１７．０６７９。

给定被控对象的初始状态狓（０）＝ ｛ ｝４ ２ ，可得攻角和

俯仰角角速率响应曲线 （图２）和所需的升降舵偏角、升降舵

补助翼偏角和鸭翼偏舵偏角曲线 （图３）如下所示：

图２　攻角和俯仰角角速率响应曲线

图３　升降舵偏角、升降舵补助翼偏角和鸭翼偏舵偏角曲线

由图可知，攻角和俯仰角３秒左右进入稳态，响应加快，

而且所需的升降舵偏角、升降舵补助翼偏角和鸭翼偏舵偏角较

小，飞行器姿态控制系统比较容易实现。

４　结论

本文针对具有多通道数据传输的飞行器姿态控制系统采用

了多速率的控制方法，为了系统的使控制输入序列更加有效，

提出了一种基于输出预测的具有保性能控制特性的动态输出反

馈控制器设计方法。通过为系统建立离散模型、设计控制器、

数值仿真，获得了攻角和俯仰角角速率响应曲线和所需的升降

舵偏角、升降舵补助翼偏角和鸭翼偏舵偏角曲线。本文中的方

法可以减少具有复杂计算功能的智能系统达到稳定状态的时间。
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