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摘要:针对拦截卫星在执行轨道拦截任务的过程中存在不确定参数和不同类型外界干扰的轨道控制问题,研究
了基于鲁棒H2/H∞稳定的控制器设计方法. 首先,考虑参数不确定性、外界干扰、系统的H2/H∞性能和有限时间性
能、控制输入限幅和极点配置,建立了相对运动轨道模型和相应的约束条件,并由此提出了控制器设计目标.然后
采用线性不等式技术提出并证明了控制器存在的充分条件,并将控制器的设计转化为一个凸优化问题进行求解.
仿真结果表明,设计的控制器能够使系统稳定并满足各项约束,且对系统不确定性具有较好的鲁棒性以及对外界干
扰有一定的抑制作用.
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Robust H-two/H-infinity orbit control for intercepting spacecraft with
control input constraint

DENG Hong, SUN Zhao-wei, ZHONG Wei-chao
(Research Center of Satellite Technology, Harbin Institute of Technology, Harbin Heilongjiang 150001, China)

Abstract: A robust H-two/H-infinity orbit controller is proposed for intercepting satellite with parametric uncertainties,
external disturbances and control input constraint. First, we build the relative model and formulate the relative constraints by
considering all factors including uncertainties, disturbances, system H-two/H-infinity and finite-time performances, input
constraint and pole placement. Then, we derive the sufficient conditions of controller by using the linear matrix inequality
technology, transforming the controller design to a convex optimization problem. Simulation results show that the system
is asymptotically stable with good robustness and high disturbance attenuation, and satisfies all the constraint requirements.
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1 引引引言言言(Introduction)
拦截卫星是指根据地面指令自动识别与接近目

标卫星,并实施干扰以使其失效的人造地球卫星[1].
为了快速逼近目标卫星, 拦截卫星一般通过推进器
产生大推力以实现变轨. 由于推进器工作产生的复
杂振动环境, 系统的某些参数会产生一些不确定的
变化, 系统的输入噪声也不再是单一的白噪声, 因
此, 设计一种具有良好鲁棒性和干扰抑制性的控制
器显得尤为重要.文献 [2]针对参数不确定模型设计
了一种鲁棒自适应控制器, 以保证闭环系统全局一
致最终有界稳定. 文献 [3]针对在轨卫星姿态跟踪时
存在外部干扰和参数不确定性, 采用神经网络逼近
系统不确定部分并设计自适应L2增益控制器实现对

干扰的抑制.

由于推进器的推力幅值有限,因而有必要在设计
控制器时考虑此约束; 否则, 在卫星实际控制过程
中,闭环系统的控制性能将会降低,甚至导致闭环系
统的不稳定. 文献 [4]提出了一种变结构控制器的设
计方法, 保证闭环系统在控制输入受限时仍能渐近

稳定. 文献 [5]在反作用飞轮输出力矩受限约束条件
下, 设计了基于递阶饱和方法的变结构控制器. 文
献 [6]针对输入受限的挠性航天器大角度机动控制
问题,提出了自适应滑模控制方法并仿真证明其有
效性. 此外, 为保证闭环系统具有一定的动态特性,
文献[7]研究了极点区域约束下的控制器设计问题.
然而,这些文献在设计控制器时只考虑了其中一

项或几项情况,很少综合考虑上述所有情况,且大多
研究的是卫星姿态控制问题.本文针对具有两类外
界干扰和不确定参数的拦截卫星相对轨道模型, 以
系统状态有限时间内的性能为优化目标,同时考虑
控制输入限幅和极点配置约束, 提出了一种基于状
态反馈的控制器设计方法. 该方法基于鲁棒H2/H∞
理论, 并参考文献 [8–9]采用线性矩阵不等式(linear
matrix inequality, LMI)处理系统不确定部分及各项
约束. 仿真结果表明,该方法设计的控制器具有良好
的控制性能和鲁棒性.

2 相相相对对对轨轨轨道道道模模模型型型(Relative orbit model)
首先定义相对参考坐标系:目标卫星的质心为坐
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标原点, X轴方向为从地心指向目标卫星质心方向,
Z轴方向为目标卫星轨道角动量矢量方向, Y 轴、

X轴和Z轴构成右手直角坐标系.在该参考系下,拦
截卫星相对目标卫星的轨道模型为




ẍ− 2ωẏ − 3ω2x = Fx/m,

ÿ + 2ωẋ = Fy/m,

z̈ + ω2z = Fz/m,

(1)

式中: ω为目标卫星轨道角速度, m为拦截卫星质量,
x, y, z为相对参考系中拦截卫星的位置分量, Fx, Fy,
Fz为该参考系下拦截卫星的轨道控制力分量.
定义系统状态向量、控制输入向量和测量输出

向量分别为

X(t) = (x, y, z, ẋ, ẏ, ż)T, (2)

u(t) = (Fx, Fy, Fz)T, (3)

y(t) = (x, y, z)T, (4)

并考虑系统具有两类外部干扰,则有{
Ẋ(t)=AX(t)+Bu(t)+D1v(t)+D2w(t),

y(t) = CX(t),
(5)

式中: v(t)表示白噪声干扰,如具有统计特性的系统
输入噪声, w(t)表示能量有限干扰,如由推进器输出
偏差造成的干扰加速度和振动引起的不具有统计特

性的系统输入噪声等, D1和D2分别为其系数矩阵,

A =




0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 1

3ω2 0 0 0 2ω 0
0 0 0 −2ω 0 0
0 0 −ω2 0 0 0




,

B =
1
m




0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 1




T

,

C =




1 0 0 0 0 0
0 1 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0


 .

本文控制器设计主要考虑了如下约束:
1) 参数不确定性. 由于目标卫星的非合作性和

空间环境的复杂性, 有时无法精确获得目标卫星的
轨道角速度.此外,拦截卫星一般采用喷气推进器产
生轨道推力, 在变轨拦截过程中由于燃料消耗引起
的卫星质量变化很难实时精确计算.因此,本文考虑
了如下轨道角速度和卫星质量的不确定性:

ω = ω0(1 + δ1(t)), (6)

m = m0(1 + δ2(t)), (7)

式中: ω0和m0表示理论值; δ1(t)和δ2(t)为任意有界
函数,表示参数不确定度,且存在常数δ̄1 > 0和δ̄2 >

0分别满足|δ1(t)| < δ̄1和|δ2(t)| < δ̄2.
由此,建立不确定相对轨道运动模型

Ẋ(t)=ÃX(t)+B̃u(t) + D1v(t)+D2w(t), (8)

式中:

Ã = A0 + ∆A(t), B̃ = B0 + ∆B(t),

A0 =




0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 1

3ω2
0 0 0 0 2ω0 0

0 0 0 −2ω0 0 0
0 0 −ω2

0 0 0 0




,

B0 =
1

m0




0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 1




T

.

不确定部分∆A(t)和∆B(t)可写成如下范数有
界不确定形式:

[∆A(t) ∆B(t)] = HF (t)[Ea Eb ], (9)

式中:

H =



0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0 0

3ω2
0 0 0 2ω0 m−1

0 0 0
0 0 −2ω0 0 0 m−1

0 0
0 −ω2

0 0 0 0 0 m−1
0




,

Ea =




2δ̄1 + δ̄2
1 0 0 0 0 0

0 0 2δ̄1 + δ̄2
1 0 0 0

0 0 0 δ̄1 0 0
0 0 0 0 δ̄1 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0
0 0 0 0 0 0




,

Eb =
δ̄2

1− δ̄2




0 0 0 0 1 0 0
0 0 0 0 0 1 0
0 0 0 0 0 0 1




T

,

F (t) = diag{F1(t), F2(t), · · · , F7(t)},

F1(t) = F2(t) =
2δ1(t) + δ2

1(t)
2δ̄1 + δ̄2

1

,

F3(t) = F4(t) =
δ1(t)
δ̄1

,

F5(t) = F6(t) = F7(t) =
δ2(t)(1− δ̄2)
δ̄2(1− δ2(t))

.
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可见, FT(t)F (t) 6 I .

2) 控制输入受限.推进器的推力是有限的,因此,
设计控制器时应满足如下约束:

‖u(t)‖ 6 umax, (10)

式中: ‖·‖表示向量的欧氏范数, umax表示推力幅值.

3) H2和H∞性能. H2性能衡量的是系统性能,
H∞性能则反映了系统的鲁棒性,但这是以牺牲系统
性能为代价的. 因此,设计控制器时应同时考虑如下
约束:

‖Tyv‖2 < β, (11)

‖Tyw‖∞ < γ, (12)

式中: β和γ均为已知常数且为正实数, ‖ · ‖2表示

矩阵的H2范数, ‖ · ‖∞表示矩阵的H∞范数, Tyv表示

从v(t)到y(t)的闭环传递函数矩阵, Tyw表示从w(t)
到y(t)的闭环传递函数矩阵.

4) 有限时间性能.当拦截卫星执行拦截任务时,
通常要求其能在有限时间内完成, 以防目标卫星逃
逸. 并且要求燃料消耗小,以防出现拦截卫星燃料携
带不足而导致无法完成任务的情况. 因此,设计控制
器时应考虑如下系统状态和控制输入向量的有限时

间线性二次型性能:

J = XT(tF)SX(tF) +w tF

t0
[XT(t)QX(t) + uT(t)Ru(t)]dt, (13)

式中: S,Q和R均为正定对称矩阵, t0和tF分别为初

始时刻和终端时刻.

5) 极点区域配置. 由于模型存在不确定性和
各类扰动, 因此很难实现精确的极点配置. 但若能
使闭环系统的极点分布在复平面适当区域中, 也
可以保证系统具有一定的动态特性. 因此, 本文设
计控制器时还考虑使闭环系统的所有极点均在区

域0(r, q)中, 其中0(r, q)表示复平面上中心为(−q,

0)且半径为r的一个圆盘区域.

此外, 本文采用状态反馈控制.定义K为状态反

馈控制增益阵,则控制器结构为

u(t) = KX(t). (14)

故闭环系统模型可写为{
Ẋ(t) = ÃcX(t) + D1v(t) + D2w(t),

y(t) = CX(t),
(15)

式中Ãc = Ã + B̃K.

至此,本文的控制目标可以表述为:针对不确定
系统(15), 考虑控制输入约束(10), 设计控制增益阵
K, 使闭环系统渐近稳定且满足: 系统的H2性能和

H∞性能分别满足式(11)和式(12);有限时间性能J达

极小值;闭环系统极点都在区域0中.

3 鲁鲁鲁棒棒棒H2/H∞控控控制制制器器器设设设计计计(Robust H2/H∞
controller design)
引引引理理理 1 M和N为具有适当维数的矩阵, 对于

任意矩阵Γ若满足ΓTΓ 6 I ,则存在一个常数ε > 0,
使得[10]

MΓN+NTΓTMT <εMMT+ε−1NTN. (16)

引引引理理理 2 Y, M和N为具有适当维数的矩阵, 若
存在矩阵Γ满足[11]

Y + MΓN + NTΓTMT < 0, (17)

当且仅当

M⊥Y M⊥T < 0, N⊥Y N⊥T < 0. (18)

引引引理理理 3 M和N为具有适当维数的矩阵, 则对
于任意实数ε > 0,有[12]

[
0 NMT

MNT 0

]
6

[
εNNT 0

0 ε−1MMT

]
. (19)

定定定理理理 1 考虑不确定系统(15),如果存在正定对
称矩阵Π和P1满足

tr(Π) < β2, (20)

DT
1 P1D1 < Π, (21)

S − P1 < 0, (22)


Λ1 P1+ÃT
c V −V T V TD2 CT

∗ −V − V T V TD2 0
∗ ∗ −γ2I 0
∗ ∗ ∗ −I


<0, (23)

式中: Λ1 = ÃT
c V +V TÃc+Q+KTRK ,“∗”表示对

称阵. 则该系统渐近稳定且系统的H2性能和H∞性
能分别满足式(11)和式(12),有限时间性能J有上界

XT(t0)P1X(t0).

证证证 定义Φ = [V V ], V为具有适当维数的矩

阵,则式(23)可写为

Ξ1 + W1ΦUT
1 + U1Φ

TWT
1 < 0, (24)

式中:

Ξ1 =




Q + KTRK P1 0 CT

∗ 0 0 0
∗ ∗ −γ2I 0
∗ ∗ ∗ −I


 ,

WT
1 =

[
Ãc −I D2 0

]
,

UT
1 =

[
I 0 0 0
0 I 0 0

]
.

矩阵W1和U1的正交补矩阵分别为

W⊥
1 =




I ÃT
c 0 0

0 DT
2 I 0

0 0 0 I


 , U⊥

1 =

[
0 0 I 0
0 0 0 I

]
.
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根据引理2,由式(24)可知W⊥
1 Ξ1W

⊥T
1 < 0,即




P1Ãc+ÃT
c P1+Q+KTRK P1D2 CT

∗ −γ2I 0
∗ ∗ −I


< 0.

(25)

因为γ为正实数且Q和R为正定阵,故

Q + KTRK > 0. (26)

则由式(25)可得



P1Ãc + ÃT
c P1 P1D2 CT

∗ −γ2I 0
∗ ∗ −I


 < 0, (27)

P1Ãc + ÃT
c P1 + Q + KTRK < 0. (28)

根据式(20)−(21)和式(27)并参考文献 [13]可知,
系统(15)渐近稳定,且系统的H2性能和H∞性能分别
满足式(11)和式(12),相应的Lyapunov函数为

V (t) = XT(t)P1X(t). (29)

将式(14)代入性能J并根据式(28)可得

J <XT(tF)SX(tF)−
w tF

t0
(P1Ãc+ÃT

c P1)dt=

XT(tF)SX(tF)−
w tF

t0

d
dt

[XT(t)P1X(t)]dt=

XT(tF)(S−P1)X(tF)+XT(t0)P1X(t0), (30)

则由式(22)可知J有上界XT(t0)P1X(t0).
证毕.

定定定理理理 2 考虑不确定系统(15),对于给定的任意
常数η > 0, β > 0和γ > 0, 如果存在常数µ > 0,

λ > 0, α > 0,正定对称矩阵P̃1, P̃2和矩阵Ω,Ψ满足

式(20)和下列不等式组:


Σ1 Σ2 D2 ΩTCT Σ4 ΩT ΨT

∗ Σ3 D2 0 0 0 0
∗ ∗ −γ2I 0 0 0 0
∗ ∗ ∗ −I 0 0 0
∗ ∗ ∗ ∗ −µI 0 0
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ −Q̂ 0
∗ ∗ ∗ ∗ ∗ ∗ −R̂




< 0, (31)

[
−Π DT

1

∗ P̃1 −Ω −ΩT

]
< 0, (32)

[
−P̃1 ΩT

∗ −Ŝ

]
< 0, (33)

[
−αI XT(t0)
∗ P̃1 −Ω −ΩT

]
< 0, (34)



−P̃1 + ηαI 0 0

∗ −u2
maxI Ψ

∗ ∗ −ηI


 < 0, (35)




Σ5 (qI + A0)Ω + B0Ψ 0
∗ −rP̃2 Σ4

∗ ∗ −λI


 < 0, (36)

式中:

Ŝ = S−1, Q̂ = Q−1, R̂ = R−1,

Σ1 =A0Ω+ΩTAT
0 +B0Ψ+ΨTBT

0 +µHHT,

Σ2 = P̃1 + ΩTAT
0 + ΨTBT

0 −Ω + µHHT,

Σ3 = −Ω −ΩT + µHHT,

Σ4 = ΩTET
a + ΨTET

b ,

Σ5 = r(P̃2 −Ω −ΩT) + λHHT,

则存在控制律u(t) = KX(t), 使该闭环系统渐近
稳定、系统的H2性能和H∞性能分别满足式(11)和
式(12)、控制输入满足约束(10)、闭环系统极点都在
区域0中、有限时间性能J有上界

J < J̄ = α, (37)

且控制增益阵K可由下式计算:

K = ΨΩ−1. (38)

证证证 将不确定结构(9)代入式(23)可得

Ξ2 + W2F (t)U2 + UT
2 FT(t)WT

2 < 0, (39)

式中:

Ξ2 =




Λ2 Λ3 V TD2 CT

∗ −V − V T V TD2 0
∗ ∗ −γ2I 0
∗ ∗ ∗ −I


 ,

WT
2 = [HTV HTV 0 0],

U2 = [Ea + EbK 0 0 0],

Λ2 = (A0 + B0K)TV + V T(A0 + B0K) +

Q + KTRK,

Λ3 = P1 + (A0 + B0K)TV − V T.

由引理1和Schur补定理[14]可得,存在常数µ > 0,
使得当下式成立时,式(39)成立:



Λ4 Λ5 V TD2 CT

∗ Λ6 V TD2 0
∗ ∗ −γ2I 0
∗ ∗ ∗ −I


 < 0, (40)

式中:

Λ4 = µ−1(Ea + EbK)T(Ea + EbK) +

Λ2 + µV THHTV,

Λ5 = Λ3 + µV THHTV,

Λ6 = V − V T + µV THHTV.

定义如下矩阵:
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Ω = V −1, Ψ = KΩ, P̃1 = ΩTP1Ω. (41)

用矩阵J1 = diag{Ω,Ω, I, I}对式(40)做全等变
换并利用Schur补定理即可得到式(31). 可见, 当式
(31)成立时,式(23)一定成立.

根据Schur补定理,式(21)可写为[
−Π DT

1

∗ −P−1
1

]
< 0. (42)

用矩阵J2 = diag{I, V }对上式做全等变换可得[
−Π DT

1 V

∗ −V TP−1
1 V

]
< 0. (43)

因为P1为正定矩阵,故有

(P1 − V )TP−1
1 (P1 − V ) > 0. (44)

由上式可得

−V TP−1
1 V < P1 − V − V T. (45)

可见,当下式成立时,式(43)一定成立:[
−Π DT

1 V

∗ P1 − V − V T

]
< 0. (46)

用矩阵J3 = diag{I, Ω}对上式做全等变换,则可
得到式(32). 可见,当式(32)成立时,式(21)一定成立.

用Ω对式(22)做全等变换可得

ΩTSΩ −ΩTP1Ω < 0, (47)

利用Schur补定理, 则式(33)等价于式(47), 即式(33)
等价于式(22).

可见,当式(31)−(33)均成立时,式(21)−(23)都成
立. 故由定理1可知,该系统渐近稳定且系统的H2性

能和H∞性能分别满足式(11)和式(12), 有限时间性
能J有上界.

由文献[12]可知,如果存在常数α > 0且满足

XT(t0)P1X(t0) 6 α, (48)
1

u2
max

KTK − 1
α

P1 6 0, (49)

则控制输入能满足式(10). 类似于式(32)的证明, 当
式(34)成立时,式(48)一定成立. 利用Schur补定理对
式(49)变换,再用矩阵J4 = diag{Ω, I}对其做全等变
换可得 [

−P̃1

√
αΨT

∗ −u2
maxI

]
6 0. (50)

由引理3和Schur补定理可知, 对于任意常数η > 0,
当式(35)成立时, 式(50)一定成立. 可见, 当式(34)和
式(35)成立时,控制输入满足式(10).

由文献 [7]可知, 闭环系统的极点都在区域
0(r, q)中当且仅当存在对称正定阵P2满足

[
−rP2 qP2 + P2Ãc

∗ −rP2

]
< 0. (51)

用矩阵J5 = diag{P−1
2 V, I}对式(51)做全等变换并

由式(45)可知,当下式成立时,式(51)一定成立:[
r(P2 − V − V T) qV T + V TÃc

∗ −rP2

]
< 0. (52)

将不确定结构式(9)代入式(52), 由引理2和Schur补
定理可知,存在常数λ > 0,使得当式(36)成立时,则
式(52)成立. 故当式(36)成立时,闭环系统(15)的极点
都在圆盘区域0中.

此外, 由式 (48)可知式 (37)成立, 由式 (41)知式
(38)成立. 证毕.

推推推论论论 1 通过求解如下凸优化问题设计控制增

益阵,并获得有限时间性能的最优值:

min
µ,λ,P̃1,P̃2,Ω,Ψ,Ŝ,Q̂,R̂

α,

s.t.式(20)(31)−(36) for given η, β, γ,

即对于给定的常数 η, β, γ, 寻找满足不等式组(20)
(31)−(36)的实数µ, λ和矩阵P̃1, P̃2, Ω, Ψ, Ŝ, Q̂, R̂,使
得α值最小.

4 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
假设目标卫星轨道周期为14400 s, 则其轨道角

速度为ω = 4.3633 × 10−4 rad/s且δ̄1 = 0.1; 拦截卫
星质量为1000 kg且δ̄2 = 0.1; 拦截卫星相对目标卫
星的初始轨道状态为(1600, 1800, 1200, –10, –15, 0);
拦截卫星三轴轨道推力幅值均为500 N, 即u2

max =
7.5 × 105 N, 圆盘区域为0(1, 1); 矢量v(t)的各分
量均为均值为0且方差为1的白噪声, 矢量w(t)的各
分量均为在[−1, 1]内变化的能量有限干扰, 噪声系
数D1和D2表示干扰的幅值,分别为

D1 = 0.01× diag{1, 1, 1, 0.5, 0.5, 0.5},
D2 = diag{1, 1, 1, 0.1, 0.1, 0.1}.

给定η = 102, H2性能参数β = 0.8, H∞性能参
数γ = 0.8. 利用MATLAB中的LMI工具求解推论1,
可得

J < α = 2.6466,

Ω = 105×



18.74 4.908 3.175 −0.194 −0.049 −0.037
4.852 40.01 10.62 −0.037 −0.338 −0.060
3.740 10.69 17.86 −0.040 −0.070 −0.226
−0.208 −0.026 −0.031 0.005 0.000 0.000
−0.047 −0.343 −0.071 0.001 0.006 0.001
−0.038 −0.062 −0.233 0.001 0.001 0.007




,

Ψ =
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102×

−1.053 0.146 0.150 −86.59 −0.099 0.273
1.902 −0.140 1.352 0.076 −86.53 0.640
−1.546 −0.399 −2.289 −0.266 −0.712 −86.52


.

则由式(38)计算可得控制增益阵为

K =

−0.378 0.026 0.015 −33.44 0.504 0.572
−0.002 −0.261 0.095 1.204 −28.36 3.847
0.025 0.088 −0.386 1.510 3.309 −26.31


.

根据上述设计的状态反馈控制器,经仿真可得到
系统控制结果如图1−5所示. 图1和图2分别为相对
位置和相对速度变化图. 从图1−2可知,相对位置和
相对速度均快速收敛, 在550 s内分别收敛到10 m和
0.1 m/s, 800 s时控制精度分别为 1 m和 0.02 m/s. 图3
给出了三轴控制输入的变化,可见三轴推力均小于
幅值500 N, 满足控制力输入限幅约束. 图4显示了
开环系统和闭环系统的极点位置.由图4可知, 该开
环系统的极点均在零点附近,而在设计控制器后其
闭环系统的极点均在左半复平面,并处于圆盘区域
0(1, 1)中. 图5曲线表示拦截轨道,可以看出,拦截卫
星在干扰下仍能以近似直线的路径向目标卫星运

动,从而减少被目标卫星发现并逃逸的机率.

图 1 相对位置

Fig. 1 Relative position

图 2 相对速度

Fig. 2 Relative velocity

图 3 三轴控制输入

Fig. 3 Control input in three axes

图 4 开环系统和闭环系统极点示意图

Fig. 4 Poles of open- and closed-loop systems

图 5 拦截轨道示意图

Fig. 5 Intercepting orbit

由以上仿真结果可知, 所设计的控制器是有效
的,并同时能满足文中提出的各种约束条件.

为进一步验证本文设计的控制器对参数不确定

性和干扰的鲁棒性, 在仿真中令目标卫星轨道角速
度的不确定度增大为δ̄2 = 0.5, 拦截卫星质量的不
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确定度增大为δ̄2 = 0.5,同时干扰放大5倍,其他参数
不变.结果表明,相对位置和速度仍能快速收敛并稳
定, 550 s内仍可分别收敛到10 m和0.1 m/s, 800 s时控
制精度分别为2 m和0.05 m/s. 由此说明本文设计的
控制器是有效的, 并且对不确定性和外界干扰具有
较好的鲁棒性.

5 结结结论论论(Conclusions)
本文针对拦截卫星的轨道拦截任务,考虑系统可

能存在两种不同类型干扰的情况, 提出了一种基于
鲁棒H2/H∞的轨道控制器设计方法. 该方法不仅优
化了系统状态的有限时间性能还同时考虑了参数不

确定性、控制输入限幅和极点区域限制等约束条件.
仿真结果表明,本文设计的控制器是有效的,能够使
系统快速稳定并满足上述约束, 对外界干扰有一定
的抑制作用且对系统不确定性具有较好的鲁棒性.
此外,本文设计的控制器采用的是状态反馈控制,其
结构简单,因而便于工程实现.
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