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高超音速飞行器鲁棒控制器设计

张　雪１，岳丽敏２，梁晓庚１
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摘要：军事变革和信息化战场环境的变化，促使空天攻防作战成为未来作战的战场之一；临近空间高超音速飞机和导弹会对传统攻

防体系带来颠覆性冲击；复杂环境对高超音速飞行器控制技术的发展提出了严峻的挑战，文章针对吸气式高超音速飞行器在飞行包线内

动态特性易变、稳定性较差、不确定因素较多以及对外界扰动敏感以及整个执行机构控制能力弱和动态特性低等的控制问题，首次提出

了一种能同时抑制扰动和模型不确定性的基于优化控制的鲁棒控制方法，保证飞行器能得到很好地控制，快速响应环境变化并很快回到

稳定飞行的状态；采用线性矩阵不等式方法来设计飞行控制系统，给出了不确定系统稳定的条件，将反馈稳定问题转化为了一个最优控

制问题；同时将闭环极点在一定区域内参与优化，进一步提高优化效率；与文献方法仿真对比结果证实了文章方法的优越性。

关键词：高超音速飞行器；鲁棒控制；线性矩阵不等式；极点配置
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０　引言

随着高性能隐身飞机、无人机、临近空间高速飞行器以及

空天飞机等新型威胁目标不断涌现， “空天一体、攻防兼备”

成为信息化作战新的战略要求。临近空间高超音速飞机和导弹

会对传统攻防体系带来颠覆性冲击，导弹及其发射平台的生存

能力和突防能力受到严重挑战。

由于吸气式高超音速飞行器在飞行时气动弹性和气热弹性

效应会导致机体产生一定形变，因此给系统注入了动态不确定

性。此外，飞行器速度和空域变化范围很大。不同速度飞行的

飞行器自身气动特性变化也很大，如升阻比、稳定性和操纵

性。另外，由于飞行器的上半身较长且产生的推力较大，要求

控制器更加灵敏。作为控制对象的高超声速飞行器表现有非线

性、多变量、不稳定和模型不确定性等特点。此外，由于飞行

器本身采用尾部升降舵面控制飞行弹道倾角，必然在控制舵面

到飞行弹道角通道中引起非最小相位行为，严格限制了飞行器

的轨迹控制性能。因此确保飞行器姿态相应的稳定性，适应在

飞行过程中的外界飞行环境，是亟待解决的关键问题之一，也

对飞行控制系统设计提出了新的研究挑战。

本文针对吸气式高超音速飞行器在飞行包线内动态特性易

变、稳定性较差、不确定因素较多以及对外界扰动敏感以及整

个执行机构控制能力弱和动态特性低的控制问题等，提出了一

种能同时抑制扰动和模型不确定性的基于优化控制的鲁棒控制

方法，以确保飞行器在复杂飞行条件下，能快速地响应环境的

变化，回到稳定飞行状态，实现其航迹的有效控制。

１　飞行器建模

巡航状态下，吸气式高超音速飞行器的速度以及发动机推

力应该为常值，一旦攻角受到外界影响而产生变化，会影响发

动机的性能，进而导致速度和高度偏离期望值。

考虑吸气式高超音速飞行器俯仰通道的动力学

珔α＝狇－
犔＋犜ｓｉｎα
犿犞

＋
（μ－犞

２狉）ｃｏｓθ
犞狉２

珔狇＝犕狔狔／犐狔狔

犞（犳狋／狊），θ（犱犲犵），犺（犳狋），α（犱犲犵），狇（犱犲犵／狊），犿（狊犾狌犵），

μ（犳狋
３／狊２），和犐狔狔（狊犾狌犵·犳狋

２）分别表示飞行速度，航迹角，飞

行高度，飞行攻角，俯仰角速度，飞行器质量，地心引力常数

以及惯性矩矩。

犔＝
１

２ρ
犞２犛犆犔，

犇＝
１

２ρ
犞犛２犆犇，

犜＝
１

２ρ
犞犛２犆犜，
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狉＝犺＋犚犈，

犕狔狔 ＝
１

２ρ
犞２犛珋犮［犆犕（α）＋犆犕（δ犲）＋犆犕（狇）］

其中：犛为飞行器特征面积，犆犔 、犆犜 分别为升力系数和推

力系数。

巡航状态下，珋犮表示平均气动弦长；而犆犕（α），犆犕（δ犲），

犆犕（狇）分别是和攻角、升降舵偏和俯仰速率相关的力矩系数。

各系数公式为：

犆犔 ＝犆
α
犔α犆犕α ＝犆

α
２

犕 （α）α
２
＋犆α犕（α）α＋犆

０
犕（α）

犆犕（δ犲）＝犮犲（δ犲－α）

犆犕（狇）＝
狇珋犮
２犞
［犆α

２

犕 （狇）α
２
＋犆α犕（狇）α＋犆

０
犕（狇）］

高超音速飞行器纵向运动方程可以用一个通用的多输入多

输出非线性系统模型描述

珡犡 ＝犳（犡）＋∑
２

犽＝１

犵犽（犡）犝犽

其中：犡表示状态向量，犝犽（犽＝１，２）表示控制的输入向量

（包括升降舵偏角δ犲 和发动机节流阀的开度η）。

２　控制器设计

飞行器的性能指标有很多，包括稳定性、响应速度、干扰

抑制、指令跟踪、鲁棒性能等等。一般的控制方法只能对单个

指标进行设计，然后看设计得到的控制器能否满足其他指标，

整个设计过程需要多次重复设计。

本文将最优控制器与鲁棒犎∞ 控制方法结合，将多个性能

指标转化为一个综合性能指标后设计控制器，同时在一定区域

内考虑将闭环极点优化配置，可以有效提高优化效率。

基于高超音速飞行器的复杂性，为方便控制器的设计，选

取巡航段的某个平衡点，研究高超音速飞行器纵向运动方程。

线性化模型可以表示为：

珚狓（狋）＝犃狓（狋）＋犅１狌（狋）

狕（狋）＝犆狓（狋｛ ）
（１）

其中

犃＝

犪１１ 犪１２ 犪１３ 犪１４ ０

犪２１ 犪２２ 犪２３ 犪２４ ０

犪３１ 犪３２ ０ ０ ０

－犪２１ －犪２２ －犪２３ －犪２４ １

犪５１ ０ 犪５３ 犪５４ 犪

熿

燀

燄

燅５５

犅１ ＝

犫１１ ０

犫２１ ０

０ ０

－犫２１ ０

０ 犫

熿

燀

燄

燅５２

在整个巡航过程中，飞行器可能会受到外界的各种扰动和

不确定的影响，为了保证系统的鲁棒性和稳定性。在被控对象

的模型中引入扰动和不确定影响，则闭环系统可以表示为

珚狓（狋）＝犃＋Δ犃＋犅１犓）狓（狋）＋犅２ω（狋）

狕（狋）＝犆１狓（狋）｛ ．
（２）

其中：犃∈犚
狀×狀 为系统矩阵，犅１ ∈犚

狀×犿 为控制矩阵，犆∈

犚狆×狀 为输出矩阵，犅２ 为常数矩阵，Δ犃表示范数有界不确定量，

满足

Δ犃＝犔犖（狋）犈

其中，矩阵犔和犈 为具备适当维数的已知矩阵，反映了

不确定参数的结构信息。犖（狋）为未知变量，反映了系统模型中

的不确定性，且

犖（狋）犜犖（狋）≤１

采用如下状态反馈控制器

狌（狋）＝犓狓（狋）

其中，犓 ∈ 犚
犿×狀 为状态反馈增益矩阵。结构图如图１

所示。

图１　结构图表示

则设计的控制器需要满足以下目标：

１）使含扰动和不确定性的闭环系统渐进稳定；

２）在零初值条件下，对于给定的正常数λ，被控输出满

足犎∞ 范数界

犜（狊）∞ ＜γ

３）极点配置：要求闭环极点位于指定区域内

４）最小化基于犎∞ 控制的性能代价函数

犑＝∫
∞

０
狌犜（狋）犚狌（狋）＋狓犜（狋）犙狓（狋）－γ２ω犜（狋）ω（狋）＋珚犞［ ］犑 ｄ狋

为了解决满足多个设计目标的控制问题，通过求解矩阵不

等式来解决。由于飞控系统的稳定性和性能是最需要关心的问

题。首先给出范数有界不确定性系统的渐进稳定性存在条件：

公式 （１）考虑给定的系统 （２）其渐进稳定且满足指定范

数界的条件是存在正定对称矩阵，使得下述线性矩阵不等式

成立：

（表示共轭转置）

狊狔犿（犘１（犃＋犅１犓）） 犘１犅２
犙
１
２　［ ］０ ＋

犓犜 ０　犚［ ］
１
２

犘１犔 ε犈
犜

 －γ
２犐 ０ ０ ０

  －犐 ０ ０

   －ε犐 ０

    －ε

熿

燀

燄

燅犐

＜０

（３）

　　这里犙及犚 为相应的权函数，是用来衡量控制分量相对

重要成都的加权阵，为常值矩阵。犙为对称的半正定矩阵，犚

为对称正定矩阵。

由于飞行器纵向模型是可控可观的，为了获得理想的闭环

动态性能，考虑将极点配置到指定的圆盘区域内。

公式２令Ω（η，狉）表示在复平面上任意以η为圆心，狉为半

径的圆盘，η，狉为实数并且狉＞０。则系统 （２）犃＋Δ犃中所有

特征值分布于圆盘Ω（η，狉）内的条件是当且仅当存在正定矩阵

犘２ ＞０满足
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－犘２ 犘２（珚犃－η犐） ε犘２犔 ０

 －狉
２犘２ ０ 犈犜

  －ε犐 ０

   －ε

熿

燀

燄

燅犐

＜０ （４）

　　可以看出不等式 （３） （４）关于变量犘１ 和犘２ 不是凸的。

为了便于处理该非线性凸矩阵不等式系统的可行性问题，可通

过寻找一个公共的李雅普诺夫矩阵来解决问题。即

犡＝犘－
１
＝犘－

１
１ ＝犘

－１
２

犢＝犓犡

进而给出在范数不确定和扰动存在条件下，对于给定的系

统 （２），满足极点配置要求的鲁棒控制器存在条件

对于给定的系统 （２），若已知量η，狉为实数并且狉＞０，

且存在正定矩阵犡＞０和矩阵犢具备适当维数，当满足下列线

性矩阵不等式组时：

犃犡＋犡犃
犜
＋

犅１犢＋犢
犜犅犜１

犅２
犡 犙

１
２　［ ］０ ＋

犢犜 ０　犚［ ］
１
２

ε犔 犡犈犜

 －γ
２犐 ０ ０ ０

  －犐 ０ ０

   犐 ０

    －ε

熿

燀

燄

燅犐

＜０

－犡 犃犡＋犅１犢－η犡） ε犔 ０

 －狉
２犡 ０ 犡犈犜

  －ε犐 ０

   －ε

熿

燀

燄

燅犐

＜０

　　则存在适当的控制器使得系统渐进稳定的同时将极点配置

到指定的区域Ω（η，狉）内。

状态反馈控制律的表达式为

犢＝犓犡－１

同时保证

ｍｉｎ（犑）
λ，犡，犢

设 （γ，犡，犢）是该优化问题的最优解，则状态控制律

犓＝犢犡－１

能够保证闭环系统的极点均分布在指定的区域中，并且满

足犜ω狕（狊）∞ ＜γ。

３　数字仿真

以巡航状态下吸气式高超音速飞行器为例，分析其在扰动

和范数有界不确定性存在的条件下纵向运动系统的控制鲁棒

性能。

设飞行器在犞０ ＝１５０６０犳狋／狊，犺０ ＝１１００００犳狋，

γ０ ＝０　狉犪犱，狇０ ＝０　狉犪犱／狊，α０ ＝０．０３１５狉犪犱的平衡条

件下巡航。

极点配置的圆盘范围为Ω＝ （－８，１０）且不确定量Δ犃 ＝

犔犖（狋）犈，其中

犔＝ ［０．１ ０．１ ０．１ ０．１ ０．１］犜

犈＝ ［０．１ ０．１ ０．１ ０．１ ０．１］

其中，矩阵犔和犈 为具备适当维数的已知矩阵，反映了

不确定参数的结构信息。此外，控制器的关键还有选择加权矩

阵犙和犚。一般犙选择的越大，系统达到稳态所需要的时间越

短；而同样减少犚，系统达到稳态所需要的时间也越短。在

兼顾超调量、稳态值以及过渡时间和上升时间的基础上，经过

仿真选取最优的犙＝０．０１犐，犚＝０．０００１犐，求得线性二次型最

优反馈矩阵为

犓＝

－０．６２４５ １．８８９３×１０
３

－０．１３２３ １６．５３６６ ０．５２６８

０．８６６３ －２．００８８×１０
４
－３．１８５７ －１３６．７４５８ －［ ］１．１６６９

　　且最小的犎∞ 指标γ＝５．４１４４。

图２　闭环系统极点分布图

由上图可知，闭环系统的极点均分布在指定的圆盘Ω＝

（－８，１０）内。

速度和攻角的响应曲线图如图３～４所示。

图３　速度响应曲线图 图４　攻角响应曲线图

由上图可知，设计的控制系统可以在不确定性存在的条件

下，使闭环系统的状态响应在约１１０秒内达到稳定状态。

为了对比控制效果，这里同时引用文献 ［３］中方法，并

同时给出仿真结果，如图５所示。分别给出了利用文献 ［３］

方法得到的速度和攻角响应曲线图。

图５　文献 ［３］中控制器输出响应曲线图

对比可知，文献 ［３］中设计的控制器在不确定性影响下，

系统输出响应曲线虽然能最终收敛到平衡状态，但由于攻角变

化剧烈，其取值范围超出了冲压发动机的工作要求范围，最终
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将导致冲压发动机熄火而停止工作。

可见本文设计的考虑极点配置的基于鲁棒控制的最优控制

器，不仅使得闭环系统具有很强的抗模型误差的能力，也增强

了对外界的扰动抑制能力，是一种可行的现代控制手段。

４　小结

通过对高超音速飞行器不确定性分析，研究了具有范数

有界不确定性的系统，设计了考虑极点配置的基于鲁棒控制

的最优控制器。进一步分解为多目标问题，从而将控制器的

设计问题转化为具有凸优化约束的线性矩阵不等式的可行性

问题，进而利用线性矩阵不等式方法求解。在扰动和不确定

性条件下对控制器进行了仿真分析，并与文献 ［３］中的控

制方法进行了比较，结果表明本文设计的鲁棒控制方法能够

很好地保证在扰动和不确定性情况下高超音速飞行器控制系

统的稳定性能。
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图５　拱顶温度优化前后的加热过程对比

（实线 Ｌ１为优化后曲线，虚线Ｌ２为优化前曲线）

图６　所示为优化后拱顶温度变化差

少，当达到稳态后温度差保证在５％范围内，因此在不同工况

下，能实现生产任务快速响应，在生产过程中保证平稳，抑制

外界干扰。

５　结束语

根据蓄热式热风炉燃气加料和加热过程的特点，提出以拱

顶温度为被控变量的优化控制策略，利用模糊控制思想根据实

际操作经验建立模糊控制规则作为ＢＰ神经网络自学习的条

件，通过在线计算建立了以高炉工况、优化决策方法及信息反

馈的模糊神经网络优化控制模型，实现对ＰＩＤ参数的动态整

定，使煤气和空气调节阀响应迅速，流量平稳，实现了整个热

风炉的全自动控制，各参数在线自动整定等功能，控温精度在

５％以内，送风率提高３０％以上，总体能耗降低近１０％。
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