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基于 ＬＭＩ约束优化的再入飞行器预测控制
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摘要　针对飞行器再入过程中的复杂多约束，提出一种基于线性矩阵不等式（ＬＭＩ）约束优化的纵向制导方

法．首先对再入飞行器的纵向运动方程伪线性化建模，保证在标准轨道邻域内点点可控，简化了非线性模

型；然后在每个制导周期内利用ＬＭＩ求解有约束的凸优化问题，从而获得在线反馈控制律和全量控制量，用

于实际再入轨道的制导；同时给出了切换闭环系统稳定性的证明．仿真结果表明，所设计的制导律对再入初

始点状态偏差等具有较强的鲁棒性．

关键词　再入飞行器，　纵向制导，　ＬＭＩ，　约束，　伪线性化

引 言

在重复使用飞行器的再入过程中，运行环境非

常复杂，包含着严格的约束条件：热，过载，动压，攻

角，倾斜角等，这些约束条件对再入的轨道设计和

制导律提出很高的要求，只有满足这些要求才能使

飞行器适应再入过程中的热力学环境，从而安全着

陆［１－４］．再入制导方法分两大类：标准轨道制导法
和预测制导法．标准轨道制导法是工程实际中常用
的方法，常采用传统的设计方法确定反馈增益系

数；当标准轨道确定以后，可以离线计算出反馈增

益系数［１］．然而，当实际再入过程中气动参数和大
气密度等条件与设计标准轨道的理想值相差较大

时［５，６］，离线计算的增益不能提供足够的鲁棒性

能，并且状态和控制也难以满足预先设计好的约束

条件，因此在再入制导中也必须考虑约束条件（主

要是控制约束）和时变制导控制律以适应环境［７］．
目前，模型预测控制（ＭＰＣ）是显式处理状态和控制
约束的有效方法之一［８，９］，本质上是一种滚动的优

化控制，鲁棒性强．国外研究已经把模型预测控制
应用到 Ｆ－１６飞机，卫星姿态控制等领域，效果很
好；基于 ＬＭＩ优化的预测控制在线求解效率更
高［１０］，因此研究基于 ＬＭＩ约束优化预测的再入飞
行器制导方法具有重要意义．

本文对再入飞行器设计纵向制导律；对纵向运

动方程伪线性化建模，保证在标准轨道邻域内点点

可控，并简化了复杂的原始非线性模型；然后在每

个采样周期内利用 ＬＭＩ求解有约束的凸优化问
题，从而获得在线反馈控制律和全量控制量，用于

实际再入轨道的制导．仿真结果表明，所设计的制
导律对再入初始偏差和气动参数，以及大气密度等

具有较强的鲁棒性，能够保证落点精度．

１　问题描述

忽略了地球自转速度，升力式再入飞行器的三

自由度运动学方程为［５，６］：
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其中变量ｘ＝［θ，，ｒ，Ｖ，γ，ψ］Ｔ分别为经度、纬度、

地心距、速度、速度倾角、航向角；为减少计算误差，

这里用Ｒ０＝６３７８ｋｍ，Ｖ用 Ｖｃ＝ ｇ０Ｒ槡 ０归一化变量．

控制量ｕ＝［σ，α］分别为倾斜角，攻角．σ＝０表示
升力在当地铅垂面内．Ｄ，Ｌ分别表示气动阻力加速
度和升力加速度，是α的函数．
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式中ρ（ｒ）是大气密度，Ｓｒｅｆ是飞行器参考面积，ｍ是
飞行器质量，Ｍａ是马赫数，ＣＤ和 ＣＬ是阻力系数和
升力系数．

在再入段的整个轨迹中，包含着轨迹约

束［８，９］：热约束Ｑ
·

Ｑ
·

ｍａｘ；过载约束：Ｌ
２＋Ｄ槡

２η；动
压约束：ｑｑｍａｘ；倾斜角约束：｜σ｜σｍａｘ；攻角约
束：｜α｜αｍａｘ．这些约束条件为制导控制律设计带

来了困难，不少研究没有考虑约束情况［１，４］，认为

设计标准轨道已经将再入过程中的各种约束条件

考虑在内，因此只要控制飞行器沿着标准轨道飞

行，就能保证飞行器再入过程中的热力学环境，从

而使飞行器安全着陆，这在理想情况下是可以的，

而实际中，各种干扰和模型不确定等因素往往会导

致实际飞行轨道偏离标准轨道有较大的范围，易造

成部分状态和控制超出约束条件，为了保障再入飞

行器安全，因此在制导控制中应该考虑约束条件．
为了设计纵向制导律，仅考虑纵平面内的运动．

对上面约束的非线性系统可统一表示：

ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ　ｘ∈Ｘ，ｕ∈Ｕ （６）
Ｘ，Ｕ分别为状态和控制的凸闭集合．把标准轨道的
平衡点（ｘｏｌ，ｕｏｌ）平移到原点后，在标准轨道线性化
得到偏差模型：

ｘ－ｘｏｌ＝Δｘ（ｔ）＝Ａ
·

１（ｘ，ｔ）Δｘ（ｔ）＋Ｂ
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Ｂ
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１（ｘ，ｔ）＝
ｆ（ｘ，ｕ）
ｕ ｘ＝ｘｏｌ（ｔ），ｕ＝ｕｏｌ（ｔ）

这样基于标称轨道线性化带来了模型误差，只是适

用于标准轨道平衡点的邻域内，难以适应再入飞行

器制导系统的大范围误差调整能力，从而使得跟踪

精度下降．这里采用ＳＤＲＥ理论中的建模伪线性化
模型直接建模，避免了雅克比线性化方法带来的误

差．
首先将被控对象（６）转化为ＳＤＣ（ｓｔａｔｅｄｅｐｅｎｄ

ｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ）形式［１１］

ｘ＝Ａ（ｘ）ｘ＋Ｂ（ｘ）ｕ （７）

其中ｆ（ｘ）＝ｘＡ（ｘ），Ｂ（ｘ）＝ｇ（ｘ），从形式上可以看
出，Ａ（ｘ）伪线性化是等式变换，它的选取不是唯
一．

定义：如果满足（Ａ（ｘ），Ｂ（ｘ））在状态域 Ｘ内
点点可控，则称系统（６）是可控的．对于优化目标Ｊ

＝ １２∫
∞

ｔ
［ｘＴ（ｔ）Ｑ１（ｘ）ｘ（ｔ）＋ｕ

Ｔ（ｔ）Ｒ（ｘ）ｕ（ｔ）］ｄｔ，

设计优化控制律

ｕ（ｘ）＝－Ｋ（ｘ）ｘ＝－Ｒ－１ＢＴ（ｘ）Ｐ（ｘ）ｘ （８）

Ｐ（ｘ）满足如下 ｓｔａｔｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔＲｉｃａｔｔｉ方程的正定
解：

ＡＴ（ｘ）Ｐ（ｘ）＋Ｐ（ｘ）Ａ（ｘ）＋Ｑ１（ｘ）－

　Ｐ（ｘ）Ｂ（ｘ）Ｒ－１（ｘ）ＢＴ（ｘ）Ｐ（ｘ）＝０
定理１：对于一类非线性系统（６），如果能写成 ＳＤＣ
形式（７），并在原点附近的邻域内满足可控条件，
则满足式（８）的控制律 ｕ（ｘ）使得闭环系统在原点
领域内局部渐近稳定［１１］．

为简化计算量，制导系统主要完成 ｒ，γ，ｓ三个
主要变量跟踪，系统模型变为（９）［１２］，其中 ｓ为再
入飞行器到航向校正圆柱的距离．
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因为［Ｂ，ＡＢ］总是满秩，因此标准轨道邻域内点点
可控的．

２　主要结果

系统（７）是线性时变系统，在整个再入走廊内

参数变化较大，为保证系统的鲁棒性和自适应性，

这里采用时变反馈律实现控制．此外，Ｑ１，Ｒ可在一

３７３
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定程度进行调整，使得控制和状态满足约束，但是

需要大量的人工经验．由于系统存在控制明显的硬
约束和状态约束，采用能处理显式约束的模型预测

控制方法［８，９］，对于原点是平衡点的调节问题，取

无限时域预测的优化指标为：

Ｊ∞ ＝∑
∞

ｉ＝０
ｘＴ（ｋ＋ｉ｜ｋ）Ｑ１（ｘ）ｘ（ｋ＋ｉ｜ｋ）＋ｕ

Ｔ（ｋ＋

　ｉ｜ｋ）Ｒｕ（ｋ＋ｉ｜ｋ），Ｑ１≥０，Ｒ＞０

ｓ．ｔ

ｘ（ｋ＋ｉ＋１｜ｋ）＝Ａ（ｘ，ｋ）ｘ（ｋ＋ｉ｜ｋ）＋
　Ｂ（ｘ，ｋ）ｕ（ｋ＋ｉ｜ｋ）
ｕ（ｉ｜ｋ）≤ｕｍａｘ
Ｇｘ（ｉ｜ｋ）≤｜ｘｍａｘ










｜

（１０）

式中ｘ（ｋ＋ｉ｜ｋ）是基于ｋ时刻在ｋ＋ｉ时刻的状态预
测值，ｕ（ｉ｜ｋ）是基于ｋ时刻的第ｉ步控制输入；Ｑ１，Ｒ
为对应的状态和控制二次加权矩阵，反映系统的动

态响应特性．为减少计算量，这里控制时域长度为１，
预测模型ｘ（ｋ＋１）＝Ａ（ｘ，ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｂ（ｘ，ｋ）ｕ（ｋ）（原
系统离散化后的）是时变的，并且可测的．

基于ＬＭＩ约束凸优化（内点法）的模型预测控制，
可以高效率快速在线求解控制输入［１０］，是目前预测控

制主要研究方法之一，因此针对再入大气层飞行器大

时变参数的情况，给出下面方法和结果．
定理２：对于时变系统 ｘ（ｋ＋１）＝Ａ（ｘ，ｋ）ｘ（ｋ）＋Ｂ
（ｘ，ｋ）ｕ（ｋ），ｘ（ｋ｜ｋ）是在 ｋ时刻的状态测量值，原
点是平衡点，若满足下面约束优化问题的解Ｆ，Ｑ，γ
存在，Ｑ＝ＱＴ∈Ｒ３×３＞０，Ｙ∈Ｒ３×３，γ∈Ｒ１×１＞０，则在
ｕ＝Ｆｘ（ｋ）＝ＹＱ－１ｘ（ｋ）作用下，闭环系统具有渐近
稳定性，同时输入和状态满足约束．
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
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

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（１３）

γ（ｋ）≤γ（ｋ－１） （１４）

ｕ２ｍａｘＩ Ｙ

ＹＴ[ ]Ｑ≥０ （１５）

｜ｘｍａｘ｜
２Ｉ Ｇ

ＧＴ Ｑ－[ ]１ ≥０ （１６）

这样将时变系统的约束优化问题（１０）转化为 ＬＭＩ
多约束优化问题：其中（１２）是性能指标最小约束，
（１３）和（１４）是稳定性约束，（１５）是输入约束；输入
约束和稳定约束都转化为对状态空间的约束来处

理，而对状态空间约束利用凸不变集来实现，由此

带来一定的保守性．
证明：考虑在ｋ时刻，预测模型为ｘ（ｋ＋１）＝Ａ（ｋ）ｘ
（ｋ）＋Ｂ（ｋ）ｕ（ｋ），取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ（ｘ（ｋ））＝ｘＴ

（ｋ）Ｐ（ｋ）ｘ（ｋ）Ｐ（ｋ）＞０，作为指标Ｊ∞上界，利用二
次不等式稳定性条件

　Ｖ（ｘ（ｋ＋ｉ＋１｜ｋ））－Ｖ（ｘ（ｋ＋ｉ｜ｋ））＜－（ｘＴ（ｋ＋
ｉ｜ｋ）Ｑｘ（ｋ＋ｉ｜ｋ）＋ｕＴ（ｋ＋ｉ｜ｋ）Ｒｕ（ｋ＋ｉ｜ｋ）（１７）

并令Ｑ＝γＰ－１＞０，Ｙ＝ＦＱ－１，即可得到性能指标和
稳定性约束ＬＭＩ（１２－１３）．

若相邻采样时刻系统模型参数范围变化不大，

上面的约束即可保证整个闭环系统渐近的稳定性．
对于再入飞行器来说，相邻采样时刻系统模型参数

范围变化较大，即 ｋ时刻的状态 ｘ（ｋ）属于［Ａ（ｘ，
ｋ），Ｂ（ｘ，ｋ）］工作点的邻域内，而ｋ＋１时刻的状态
ｘ（ｋ＋１）属于［Ａ（ｘ，ｋ＋１），Ｂ（ｘ，ｋ＋１）］的工作点
邻域内，存在明显的模型切换，为保证稳定性，加上

下面的约束：

γ（ｋ＋１）≤γ（ｋ）
当取Ｖ（ｘ（ｋ））＝ｘＴ（ｋ）Ｐｘ（ｋ）为 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，当
ｋ→∞，不管模型如何切换，始终有 γ（ｋ）→０，ｘ（ｋ）

→０，意味系统渐近稳定．
输入约束：

由于存在（１７）不等式关系，因此 Ｖ（ｘ（ｋ））＝
ｘＴ（ｋ｜ｋ）Ｑ－１ｘ（ｋ｜ｋ）１，是不变椭圆集合，利用范
数定义可得到 ＬＭＩ（１５－１６）．若是跟踪问题，则 ｕ
＝－ＹＱ－１（ｘｏｌ－ｘ（ｋ）），ｘｏｌ是期望标准轨道．
具体步骤：

①在当前采样时刻ｋ，计算实际轨道对应Ａ（ｘ，
ｋ），Ｂ（ｘ，ｋ），ｘ；

②求解优化问题（１１），得到 ｕ＝Ｆｘ（ｋ）＝－
ＹＱ－１（ｘｏｌ－ｘ（ｋ）），作用到系统（１）；

③在下一个采样时刻，重复步骤１，２．

３　仿真研究

文献［１３］中给出的ＲＬＶ模型和参数进行纵向
制导仿真．再入初始状态为 ｒ＝８００００ｍ，θ＝０。，＝
０。，Ｖ＝７８０２（ｍ／ｓ），γ＝－１。，ψ＝９０。．设计状态加

４７３
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权矩阵Ｑ＝ｄｉａｇ｛１，１，４，４，５，１｝，控制加权矩阵Ｒ＝
ｄｉａｇ｛２５，５｝；约束条件｜α｜≤４０。，｜σ｜≤５０。；再入初
始偏差满足｜Δｒ｜＝１０００ｍ，｜Δθ｜＝０．１。，｜Δ＝０．
１。，｜ΔＶ｜＝２０ｍ／ｓ，｜Δγ｜＝－０．１。，｜Δψ｜＝０．０１。，下
面的仿真结果给出了纵向运动的主要状态变量相

对标准轨道的偏差随时间的变化曲线，可以看出各

状态偏差随时间渐近趋于零，并且输入倾斜角满足

约束．同样预测控制对于气动参数，以及大气密度
等变化具有较强的鲁棒性，这里由于篇幅限制，不

再列出仿真结果．

图１　高度偏差变化

Ｆｉｇ．１　Ａｌｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｃｈａｎｇｅ

图２　速度偏差变化

Ｆｉｇ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｃｈａｎｇｅ

图３　速度倾角偏差变化

Ｆｉｇ．３　ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｃｈａｎｇｅ

图４　倾斜角变化

Ｆｉｇ．４　ｂａｎｋａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅｓ

４　结论

对再入飞行器设计纵向制导律，对纵向运动方

程进行伪线性化建模，保证点点可控，并简化了模

型．在每个采样周期内利用 ＬＭＩ求解有约束的凸
优化问题，从而获得在线反馈控制律和全量控制

量，用于实际再入轨道的制导．仿真结果表明，所设
计的制导律对再入初始偏差和气动参数，以及大气

密度等具有较强的鲁棒性．
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