
第 33卷第 1期
2016年 1月

控 制 理 论 与 应 用
Control Theory & Applications

Vol. 33 No. 1
Jan. 2016

高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器非非非线线线性性性鲁鲁鲁棒棒棒控控控制制制律律律设设设计计计

DOI: 10.7641/CTA.2016.50222

李昭莹, 余令艺†, 刘 昊, 李惠峰
(北京航空航天大学宇航学院,北京 100191)

摘要:高超声速飞行器具有模型非线性程度高、耦合程度强、参数不确定性大、抗干扰能力弱等特点,其自主控
制具有较大的挑战.论文提出了一种基于鲁棒补偿技术和反馈线性化方法的非线性鲁棒控制方法. 文中首先采用
反馈线性化的方法对纵向模型进行输入输出线性化,实现速度和高度通道的解耦和非线性模型的线性化. 针对得
到的线性模型,设计包括标称控制器和鲁棒补偿器的线性控制器. 基于极点配置原理,设计标称控制器使标称线性
系统具有期望的输入输出特性,利用鲁棒补偿器来抑制参数不确定性和外界扰动对于闭环控制系统的影响.基于小
增益定理,证明了闭环控制系统的鲁棒稳定性和鲁棒跟踪性能.相比于非线性回路成形控制方法,仿真结果表明了
所设计非线性鲁棒控制算法的有效性和优越性.
关键词: 高超声速飞行器;反馈线性化;鲁棒控制;非线性控制
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Nonlinear robust controller design for hypersonic vehicles

LI Zhao-ying, YU Ling-yi†, LIU Hao, LI Hui-feng
(School of Astronautics, Beijing University of Aeronautics and Astronautics, Beijing 100191, China)

Abstract: Hypersonic vehicles are characterized by high model nonlinearity, strong coupling, large parameter uncer-
tainties, and low disturbance rejection, which pose a challenge for their automatic controller design. We propose a nonlinear
robust control method based on the robust compensation technique and feedback linearization method. The feedback lin-
earization method is firstly applied to achieve the output/input linearization for the longitudinal model, resulting in a linear
model. Then, a linear robust controller consisting of a nominal controller and a robust compensator is designed for the ob-
tained linear model. The nominal controller is designed based on the pole assignment algorithm to guarantee the outputs of
the nominal linear closed-loop system to track the desired references, while the robust compensator is introduced to restrain
the effects of parametric uncertainties and external disturbances on the closed-loop control system. Based on the small gain
theorem, the robust stability and the robust tracking properties are proved. Numerical simulation is implemented to validate
the higher effectiveness and more advantages of the proposed nonlinear control method over the nonlinear loop-shaping
control method.
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1 引引引言言言(Introduction)
近空间高超声速飞行器[1–3]技术是各国家飞行器

发展的热点,也是未来国防装备发展和民用空天技术
的重要方向,我国自然科学基金委员会设立多年期重
大研究计划,航天院所也开展了高超声速飞行器重大
科技研发. 飞行控制是高超声速飞行器安全有效运行
的保证,由于飞行器参数对于飞行工况的改变十分敏
感,因此飞行器参数特别是气动参数常常包含不确定
性. 其次,高超声速飞行器和常规飞行器相比,其整体
布局采用机身发动机一体化设计,这种设计使得各个

子系统之间具有更强的耦合性和非线性. 再次,高超
声速飞行器的动态特性也容易受到外部大气扰动的

影响.此外,建模得到的面向控制的飞行器动态模型
与真实飞行器模型之间存在一定的不匹配,因此以控
制器设计为目标的模型包含了未建模不确定性. 以上
这些不确定性均将影响高超声速飞行器鲁棒闭环控

制系统的设计[4–6].

由此可以看出高超声速飞行器控制器的设计面临

很多挑战,这引起了相关学者的关注. 文献[7]基于非
线性干扰观测器的基础上设计了鲁棒控制器,但是闭
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环系统稳定性分析中并没有深入讨论未建模动态的

影响.文献[8]采用了增益调度控制方法来设计了巡航
阶段高超声速飞行器的控制器. 但是,高超声速飞行
器的动态模型呈现出了很强的非线性特性并且易受

到不确定性影响,采用增益调度控制方法并不能保证
整个闭环系统的稳定性. 文献[9]以非线性运动方程为
基础,基于反馈线性化技术实现了运动方程的线性化,
并且通过优化权重函数,设计了一种非线性鲁棒控制
器. 该文献将不确定参数建模为随机不确定量,其难
点在于对不确定性进行线性化,从而形成不确定矢量.
文献[10–12]在自适应控制方法的基础上改进了多元
非线性控制器,以减少部分外界扰动对于闭环系统的
影响.文献[13]基于模糊控制算法设计了飞行器的纵
向控制律.文献[14]分别设计了基于动态逆的速度控
制器和基于Backstepping的高度控制器,文中使用模
糊自适应系统来在线辨识由于气动参数的变化而引

起的不确定性. 这些文献均考虑了一种或者两种不确
定性对于闭环系统的影响,但是飞行器的动态包含了
参数不确定性、未建模动态和外界扰动.这些不确定
性在闭环控制系统稳定性分析中均应得到考虑.

在文献[15–19]中,基于信号补偿技术的鲁棒控制
律设计方法得到了发展,其设计的控制器是基于工作
点附近线性化所获得的控制对象的线性模型. 在此方
法中,通道间耦合和非线性都视为等价扰动,并且在
标称控制器设计时均被忽略.由于非线性动态部分由
已知系统状态决定,因此这样设计控制器会导致等价
扰动中不确定性上界增大.论文针对高超声速飞行器
的纵向动态设计了非线性鲁棒控制器,该控制器由反
馈线性化方法和鲁棒补偿器组成. 首先,应用反馈线
性化控制技术实现了纵向模型速度和高度通道的动

态解耦;然后,基于线性化模型设计了鲁棒补偿器来
抑制参数不确定性、外界扰动和部分未被反馈线性化

技术抵消的非线性不确定性的影响.文章使用了动态
系统的非线性动态信息设计了非线性鲁棒控制器,从
而降低了传统线性鲁棒控制器的保守性. 文中证明了
闭环控制系统的鲁棒稳定性和鲁棒跟踪特性,同时仿
真结果显示了非线性鲁棒控制方法的有效性. 此外,
文中尝试用回路成形控制方法[20]对系统模型进行控

制,通过分析系统频率特性曲线,选取加权函数使得
系统开环传递函数的奇异值在理想的范围内.但是,
这种方法解决系统的不确定性问题有一定的局限性,
并不能够把不确定性带来的影响抑制到给定的范围

内,仿真结果也表明了这一点.

2 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器模模模型型型(The hypersonic
vehicle model)
基于美国NASA兰利实验室[2]开发的吸气式高超

声速飞行器纵向模型,可得到如下的非线性运动方程:

V̇ = (T cosα−D)/m− µ sin γ/r2 + cV, (1)

γ̇ = (L+ T sinα)/m/V −
(µ− V 2r) cos γ/V /r2 + cγ, (2)

q̇ = My/Iy + cq, (3)

α̇ = q − γ̇ + cα, (4)

ḣ = V sin γ + ch, (5)

式中: V , γ, q, α和h分别是高超声速飞行器的速度、

航迹倾角、俯仰角速度、攻角和高度; m, µ和Iy分别

为高超声速飞行器的质量、引力常量和纵向转动惯

量; r = h+ re, re为地球半径; ci(i = V, γ, q, α, h)为

外界时变的大气扰动; L, D, T和My分别为升力、阻

力、推力和俯仰力矩.本文没有深入研究飞行器的弹
性模态对于飞行器动态特性的影响.参考文献[6]指
出,通过引入鸭翼的控制,弹性模态对于动态系统的
影响可得到抑制.在这种情况下,弹性模态的作用可
视为具有范数界的未建模不确定性,从而可包含在等
价扰动项∆i(i = 1, 2)中. 通过后文所设计的非线性
鲁棒控制算法,其对闭环控制系统的影响可以得到抑
制.所以,本文没有深入讨论弹性动态.

这些力和力矩的表达式如下:

L=ρV 2SCL/2, D=ρV 2SCD/2, T =ρV 2SCT/2,

My = ρV 2Sc̄(CMα + CMδe + CMq)/2,

式中: ρ, S和c̄分别是空气密度、高超声速飞行器的参

考面积和平均气动弦长[4],并且ρ是飞行高度h的函

数; CL, CD和CT分别是高超声速飞行器的升力系数、

阻力系数和推力系数.

这些系数的具体表达式如下:

CL = 0.6203α+∆C1, (6)

CD=0.6405α2 + 0.0043378α+ 0.003772 +∆C2,

(7)

CT =

{
0.02576β +∆C3,

0.02440 + 0.00336β +∆C4,

β < 1,

β > 1,
(8)

CMα = −0.035α2 + 0.036617α+

5.3261× 10−6 +∆C5, (9)

CMq = (0.5c̄q/V )(−6.796α2 + 0.3015α−
0.2289 +∆C6), (10)

CMδe = 0.0292(δe − α+∆C7), (11)

式中: δe为升降舵偏转; CMα, CMq和CMδe分别为攻

角、俯仰力矩系数和升降舵系数; ∆Ci(i=1, 2, · · ·, 7)
为系统未建模不确定性.

高超声速飞行器的发动机模型为典型的二阶系
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统[4, 11]:

β̈ = −2ξnωnβ̇ − ωn
2β + ωn

2βc +∆C8, (12)

式中: βc为发动机节流阀开度; ξ和ωn分别是二阶系

统模型的阻尼和频率; ∆C8为外界扰动.

文章针对高超声速飞行器纵向模型,以控制飞行
器的速度和高度为目的,控制输入为节流阀设置βc和

升降舵偏角δe,通过设计βc和δe,使其能够在模型的高
非线性和多种不确定性存在的条件下准确跟踪给定

的速度和高度指令信号Vr和hr.

3 非非非线线线性性性鲁鲁鲁棒棒棒控控控制制制器器器设设设计计计(Robust nonlinear
controller design)
本章主要介绍了非线性鲁棒控制器设计,其设计

包含了3部分: 第一,通过反馈线性化得到了速度和高
度两个通道的线性模型;第二,基于线性化标称模型
设计了标称控制器,使标称线性闭环系统具有理想的
输入输出特性;第三,由于反馈线性化无法解决参数
不确定性、外界扰动和非线性动态等多种不确定性对

于闭环系统的影响,所以最后基于线性化等价扰动模
型设计了鲁棒补偿器. 全状态反馈控制器和鲁棒补偿
器构成了线性鲁棒控制器. 以下分别详细介绍了各部
分控制器的设计.

3.1 反反反馈馈馈线线线性性性化化化控控控制制制器器器(Feedback linearization
controller design)
非线性模型线性化的方法主要有两种: 一种是在

工作点附近对非线性模型用泰勒方法展开,进行小扰
动线性化;另一种是用李导数的方法,通过全状态反
馈进行线性化处理,对标称参数下高超声速飞行器的
非线性纵向模型进行全局或局部精确线性化. 由于前
者忽略了模型的高阶非线性项,这样会影响控制效果,
所以论文采用了后者. 选择状态向量X = [V γ α

β h]T和输入向量u = [βc δe ]
T,分别对输出向量Y

= [V h]T进行微分运算,对V进行三次微分,对h进

行四次微分可以得到:

V̈ = ω1Ẋ/m,

V (3) = (ω1Ẍ + ẊTω2Ẋ)/m,

ḧ = V γ̇ cos γ + V̇ sin γ,

h(3) = V̈ sin γ + 2V̇ γ̇ cos γ + V γ̈ cos γ −
V γ̇2 sin γ,

h(4) = V (3) sin γ + 3V̈ γ̇ cos γ + 3V̇ γ̈ cos γ −
3V̇ γ̇2 sin γ − 3V γ̇γ̈ sin γ − V γ̇3 cos γ +

V γ(3) cos γ,

式中:

γ̈ = π1Ẋ, γ(3) = π1Ẍ + ẊTπ2Ẋ,

α̈ = q̇ − γ̈ = My/Iy − γ̈ = α̈0 + α̈δeδe,

α̈0 = ρV 2Sc̄(CM(α)−0.0292α+CM(q))/2Iy−γ̈,

α̈δe = 0.0292ρV 2Sc̄/2Iy,

从上述表达式可以发现,控制输入量u = [βc δe ]
T分

别出现在了β̈和α̈的表达式中,由此经过变形,可以得
到线性化后的输出动力学方程如下:[

V (3)

h(4)

]
=

[
V0

(3)

h0
(4)

]
+

[
g11 g12
g21 g22

]
·
[
βc

δe

]
=

F0 +Gu, (13)

式中:

Ẍ0 = [ V̈ γ̈ α̈0 β̈0 ḧ ],

V0
(3) = (ω1Ẍ0 + ẊTω2Ẋ)/m,

h0
(4) = (ω1Ẍ0 + ẊTω2Ẋ) sin γ/m+ 3V̈ γ̇ cos γ +

3V̇ γ̈ cos γ − 3V̇ γ̇2 sin γ − 3V γ̇γ̈ sin γ −
V γ̇3 cos γ + V cos γ(π1Ẍ0 + ẊTπ2Ẋ),

ω1, ω2, π1, π2和G的具体表达式参考文献[4].

若矩阵G可逆,且令[
V (3)

h(4)

]
=

[
v1
v2

]
, (14)

那么式(13)可以改写为

ui = [G]−1(vi − F0), i = 1, 2. (15)

可见,经过微分运算后其控制输入量δe和βc出现在微

分式子中,进而实现了速度通道和高度通道的线性化.
下面,基于此线性化模型对高超声速飞行器纵向通道
设计控制器.

为了便于控制器的设计,分别对两个输出变量进
行坐标变换.定义以下两个坐标变换E1 = [e1, ė1,

ë1]
T和E2=[e2, ė2, ë2, e

(3)
2 ]T,其中跟踪误差e1=V−

Vr, e2 = h− hr, Vr和hr分别为飞行速度和高度参考

信号,则有

Ėi = AiEi +Bivi +∆i, (16)

ẏi = CiEi, i = 1, 2, (17)

式中:

A1 =

0 1 0

0 0 1

0 0 0

B1 =

00
1

C1 =

10
0


T

,

A2 =


0 1 0 0

0 0 1 0

0 0 0 1

0 0 0 0

B2 =


0

0

0

1

C2 =


1

0

0

0


T

.

控制输入vi由两部分组成: 一个是全状态反馈控制输
入vi,FB,另一个是鲁棒补偿输入vi,RC,并且形式如下:

vi = vi,FB + vi,RC, i = 1, 2. (18)
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3.2 全全全状状状态态态反反反馈馈馈控控控制制制器器器(Full state feedback contro-
ller design)
本节采用全状态反馈方法对标称模型进行控制器

设计,状态反馈极点配置是以一组期望极点即特征值
为性能指标,对受控系统综合一个状态反馈型的控制,
使综合导出的控制系统的特征值配置到复平面上期

望极点位置:

Ėi = AiEi +Bivi,FB, i = 1, 2. (19)

由式(19)任意指定n个期望闭环极点及特征值:{
λ∗
1, λ

∗
2, · · · , λ∗

j , · · · , λ∗
n

}
, j = 1, 2, · · · , n.

它们或为实数,或为共轭复数,由此得到状态反馈矩
阵Ki,FB,进而可以得到如下的全状态反馈控制律:

vi,FB = Ki,FBEi, i = 1, 2. (20)

状态反馈极点配置的形式化提法就是: 对给定的
受控系统,确定一个状态反馈矩阵Ki,FB,使所导出的
闭环控制系统Ėi = (Ai +BiKi,FB)Ei(i = 1, 2)的特

征值满足如下关系式:

(Ai +BiKi,FB)Ei=λ∗
jEi, j=1, 2, · · · , n, i=1, 2.

3.3 鲁鲁鲁棒棒棒补补补偿偿偿器器器(Robust compensator design)
对非线性系统的控制器设计问题,不仅要考虑模

型的非线性、多变量耦合等因素的影响,还要考虑多
种不确定性带来的影响.这些不确定性既包括实际工
作过程中存在内部的结构和参数的变化也包括无法

获知的未建模动态以及外界扰动,文中把它们统称为
等价扰动,由于等价扰动的存在使得所建立的数学模
型与实际对象往往存在着差异,从而对非线性控制系
统产生了不利影响.为此,为确保所设计非线性闭环
系统的稳定性,必须设计适合的强鲁棒补偿器来抑制
等价扰动的影响.

文中没有给出不确定项的显示表达式,这些不确
定项可包含在等价干扰∆i(i = 1, 2)中. 如果这些不
确定项是范数有界的,设计的鲁棒补偿器就能抑制闭
环系统中等价干扰∆i(i = 1, 2)的影响.由Ai,FB =

Ai +BiKi,FB(i = 1, 2)可得

Ėi = Ai,FBEi +Bivi,RC +∆i,

yi = CiEi, i = 1, 2.
(21)

速度通道和高度通道的传递函数Gi(s)(i = 1, 2)可

以表示如下:

Gi(s) = Ci(sIi −Ai,FB)
−1Bi, i = 1, 2, (22)

式中: s为拉普拉斯算子; Ii为单位阵. 由式(21)可进而
得输入输出关系如下:

yi(s) = Ci(sIi −Ai,FB)
−1(Ei(0) +∆i(s)) +

Gi(s)vi,RC(s), i = 1, 2. (23)

为了消除等价扰动的影响,设计鲁棒补偿器如下:

vi,RC(s) = −Fi(s)Gi
−1(s)Ci(sIi−Ai,FB)

−1 ·
∆i(s), i = 1, 2, (24)

式中: F1(s)=f3
1 /(s+ f1)

3和F2(s)=f4
2 /(s+ f2)

4为

含有待定参数f1和f2的鲁棒滤波器. 如文献[12–15]
中所描述的: 当滤波器参数f1和f2充分大时,滤波器
的增益将接近于1. 在这种情况下, ∆i(t)(i = 1, 2)对

于闭环控制系统的影响可以得到抑制.由于∆i(t)

(i = 1, 2)的具体数值无法直接测量得到,所以在忽略
初始状态Ei(0)(i = 1, 2)的情况下,式(23)可以写为

yi(s) = Ci(sIi −Ai,FB)
−1∆i(s) +

Gi(s)vi,RC(s), i = 1, 2.

将式(22)代入上式得到

yi(s) = Ci(sIi −Ai,FB)
−1(∆i(s) +Bivi,RC(s)),

i = 1, 2.

结合式(21)中yi(s) = CiEi(s), i = 1, 2,可以得到

Ei(s) = (sIi −Ai,FB)
−1(∆i(s) +Bivi,RC(s)),

i = 1, 2.

由式(21),可得到不确定项∆i(t)(i = 1, 2)的表达式

如下:

∆i(s) = (sIi −Ai,FB)Ei(s)−Bivi,RC(s),

i = 1, 2. (25)

结合式(24)和式(25),最后可以得到不包含不确定
项∆i(t)(i = 1, 2)的鲁棒补偿器的控制输入如下:

vi,RC(s) = −(1− Fi(s))
−1Fi(s)Gi

−1(s)yi(s),

i = 1, 2. (26)

4 鲁鲁鲁棒棒棒特特特性性性分分分析析析 (Robust stability and robust
tracking properties analysis)
将式(24)代入式(21)中,可得

max |ei,j(t)| 6
∥(sI3×3 −Ai,FB)

−1
(1− Fi)∥1∥∆i∥∞ +

max |cTj eAi,FBtEi(0)|, i = 1, 2, (27)

式中: cj是第j行为1,其余行为0的单位向量. 该不等
式可以推导出状态Ei(t)(i = 1, 2)所满足的范数不等

式如下:

∥Ei∥∞ 6 µEi(0) + δi∥∆i∥∞, i = 1, 2, (28)

式中: µEi(0)(i = 1, 2)是有限非负常量,满足不等式
µEi(0) > ∥eAi,FBtEi(0)∥∞; δi(i = 1, 2)满足方程δi =

∥(sI −Ai,FB)
−1
(1− Fi)∥∞(i = 1, 2).

假设等价扰动满足如下范数不等式:

∥∆i∥∞ 6
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ϕ∆E4i∥E∥
4

∞+ϕ∆E3i∥E∥
3

∞+ϕ∆E2i∥E∥2∞+

ϕ∆E1i∥E∥∞ + ϕ∆ci, i = 1, 2,

(29)

式中: ϕ∆E4i, ϕ∆E3i, ϕ∆E2i, ϕ∆E1i和ϕ∆ci(i = 1, 2)为

正的常数; E = [ET
1 ET

2 ]T.

证证证 由文献[14]得知,存在一个正数fm1,使得当
fi > fm1(i = 1, 2)时,有

∥δ∥∞ 6 πδ/fi, i = 1, 2. (30)

式中: δ = maxi δi. 由式(28)–(30)可得,如果取正数
fm2(i = 1, 2)满足fm2 > πδ,并且

fm2 > 4πδ(ϕ∆E4i∥E∥3∞ + ϕ∆E3i∥E∥2∞ +

ϕ∆E2i∥E∥∞ + ϕ∆E1i)
2, (31)

此时以下不等式成立:

(δ +
√
δ)(ϕ∆E4∥E∥3∞ + ϕ∆E3∥E∥2∞ +

ϕ∆E2∥E∥∞ + ϕ∆E1) 6 1, (32)

式中ϕ∆Ej = maxi ϕ∆Eji(j = 1, 2, 3, 4).

由式(28)–(29)和式(32)可得

∥∆∥∞ 6 (µE(0) +
√
δϕ∆c + δϕ∆c)/

√
δ, (33)

式中:

∆ = [∆T
1 ∆T

2 ]
T, ϕ∆c =max

i
ϕ∆ci,

µE(0) = max
i

µEi(0).

由此,结合式(28)和式(29)可以得到如下不等式:

∥E∥∞ 6 µE(0) + ϕEf(min
i

fi)
−1/2, (34)

式中: ϕEf是正数,并且满足式

ϕEf >
√
πδ(µE(0) +

√
δϕ∆c + δϕ∆c).

需要指出的是不等式(31)决定了E的吸引域,其形
式如下:

{E : ∥E∥∞ 6 χE max}, (35)

式中: χEmax是下面关于E的方程的最大正实根:

min
i
{fi} = 4πδ(ϕ∆E4∥E∥3∞ + ϕ∆E3∥E∥2∞ +

ϕ∆E2∥E∥∞ + ϕ∆E1)
2. (36)

因此存在一个正数fm3使得当fi>fm3(i=1, 2)时,有{
χEmax > µE(0),

χEmax > ∥E(0)∥∞.
(37)

由此,对于任意fi > fm3(i = 1, 2)满足:

fm3 = ϕ2
Ef /(χEmax − µE(0))

2, (38)

不等式(32)成立. 由式(28)(30)和式(34),可得

max |ei,j(t)| 6 max |cTj eAi,FBtEi(0)|+
ϕEf(min

i
fi)

−1/2, i = 1, 2. (39)

令fm4 = 4ϕ2
Ef /ε

2,那么对于任意给定的初始误差
E(0)和正数ε,均存在正数fT = maxi {fmi}和Tm,使
得对于∀t > Tm, fi > fT(i = 1, 2),误差E(t)有界且

满足|yi(t)| 6 ε(i = 1, 2).

上述证明中,由于使用了大量的不等式进行放缩,
文中基于式(29)假设求出的鲁棒补偿器参数fi(i =

1, 2)的理论值偏大,有可能使系统的保守性增强. 值
得注意的是,如果鲁棒补偿器参数fi(i = 1, 2)的取值

更大,跟踪性能将会得到改进. 因此在实际应用中,鲁
棒补偿器参数fi(i = 1, 2)可以先选取一定的初始正

值,并且不断增大取值,直到闭环控制系统可以取得
理想的跟踪结果.这种单向参数整定方法可以在实际
应用中根据具体情况来确定fi(i = 1, 2)的值,从而有
可能降低控制系统的保守性.

5 仿仿仿真真真结结结果果果(Simulation results)
这一部分将对第3章所设计的闭环控制系统进行

MATLAB/Simulink仿真验证,检验所设计的非线性鲁
棒控制器的有效性和鲁棒性. 飞行器模型标称参数值
即巡航状态的参数值设置如表1所示.

表 1 标称参数值
Table 1 Nominal parameter values

参数 值 参数 值

V0 15060 ft/s µ 1.36× 1016 ft3/s2

h0 110000 ft Iy 7× 106 slugs · ft2

m 9375 slugs r 2.09035× 107 ft

c̄ 80 ft ρ0 2.38× 10−3 slugs/ft3

ωn 20 S 3603 ft2

ξn 0.3

速度通道和高度通道的指令跟踪信号分别为

Vr(s) = β4
1Vc(s)/(s+ β1)

4,

hr(s) = β4
2hc(s)/(s+ β2)

4,

其中: Vc(s)和hc(s)分别为轨迹输入指令信号, β1 =

0.4, β2 = 0.4. 仿真中系统的速度值由15060 ft/s提升
到15180 ft/s,高度值由110000 ft升到111000 ft. 为了
能更好的跟踪指令信号,将控制器的理想参考极点设
置为

f1 = 50, f2 = 60,

λ1 = [−20 − 0.2 + 0.2j − 0.2− 0.2j],

λ2 = [−7 − 2 − 0.05 + 0.03j − 0.05− 0.03j].

仿仿仿真真真 1 针对标称模型进行仿真验证,即在不考
虑参数不确定性和外界扰动等不确定性的情况下,使
系统跟踪速度通道和高度通道指令信号Vr和hr,其中:

ci=0(i=V, γ, q, α, h), ∆Ci=0(i=1, 2, · · ·, 7, 8).

图1和图2描述了标称模型鲁棒控制器和回路成形
控制器的系统状态响应曲线.从图1和图2可看出,对
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于不包含不确定性和扰动的标称模型,两个控制器都
能较好的跟踪速度和高度指令信号.

图 1 标称模型的速度和高度响应曲线

Fig. 1 Velocity and height responses without uncertainties

图 2 标称模型的航迹角、攻角和俯仰角速度响应曲线
Fig. 2 Flight path angle, angle of attack, and pinch rate

responses without uncertainties

仿仿仿真真真 2 在扰动模型下,即考虑参数不确定性和

外界扰动等多种不确定性的情况下,使系统跟踪速度
通道和高度通道指令信号,其中高超声速飞行器参数
和气动系数是标称模型相关参数的25%,时变外界扰
动ci(i = V, γ, q, α, h)和∆C8取值如表2所示.

表 2 外界扰动值
Table 2 External disturbances values

参数 值

cV 5 sin(0.01πt) + 0.02

ch 10 sin(0.01πt) + 0.01

cγ 0.0005

cα 0.001

cq 0.8 sin(0.01πt)− 0.05

∆C8 0.1 sin(0.001πt) + 0.2

图3和图4描述了扰动模型鲁棒闭环控制系统的状
态响应.从图3–4中可以得出,在多种不确定性的影响
下,文章所提出的鲁棒控制器仍然能够较好的跟踪参
考指令信号.这说明鲁棒控制器能够较好的抑制参数
不确定性和外界扰动等带来的影响,闭环控制系统具
有较好的鲁棒性. 此外,从图中可以看出,一通道的跟
踪效果对于另一通道的跟踪效果影响较小,闭环系统
实现了较好的动态解耦.

图 3 扰动模型的速度和高度响应曲线

Fig. 3 Velocity and height responses with uncertainties
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图 4 扰动模型的航迹角、攻角和俯仰角速度响应曲线
Fig. 4 Flight path angle, angle of attack, and pinch rate

responses with uncertainties

仿仿仿真真真 3 图5给出了回路成形控制下扰动模型的
输出响应曲线.从图中可以看出,速度和高度有发散
的趋势,因此文章只给出了7s的响应曲线.此外,仿真
结果可以看出回路成形闭环控制系统的跟踪误差大

于所设计的鲁棒闭环控制系统的跟踪误差. 采用回路
成形设计方法,并不能准确的完成跟踪指令信号的任
务.这显示出了回路成形控制器在抑制不确定性所带
来的影响的局限性,文章通过这种对比,将两种控制
器的响应曲线结合了起来,凸显了所设计鲁棒控制器
的优越性. 此外,由于引入了反馈线性化技术,充分利
用了动态系统中的非线性信息,降低了传统线性鲁棒
控制器设计的保守性.

图 5 扰动模型的速度和高度响应曲线

Fig. 5 Velocity and height responses with uncertainties

6 结结结论论论(Conclusions)
论文介绍了基于输入输出反馈线性化的高超声速

飞行器非线性鲁棒控制器设计方法. 所设计闭环控制
系统的仿真表明:

1) 对速度和高度通道进行解耦并分别设计控制
器,仿真结果显示两通道解耦效果好,一通道对于另
一通道跟踪性能影响较小;

2) 论文提出的非线性鲁棒控制器能够抑制飞行
过程中出现的参数不确定性、非线性和耦合动态、外

界扰动对飞行控制系统带来的影响,表明了所设计的
鲁棒控制方法的有效性.

3) 鲁棒控制器相比于回路成形控制器,能够更好
的抑制多种不确定性的影响.采用传统的回路成形控
制器,并不能把不确定性的影响抑制到理想的范围内,
闭环系统跟踪参考轨迹发散的仿真结果也验证了这

一点.

未来的研究工作可以按照如下的两点展开:

1) 文章只针对高超声速飞行器纵向模型进行了
控制器的设计,没有对横向动态进行深入研究.飞行
器的横纵向控制更有挑战;

2) 文章没有给不确定项的显示表达式,控制模型
的不确定性可深入研究.
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