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摘 要:针对高超声速飞行器再入过程中飞行包线大，飞行环境复杂，其间各种复杂的力学过程不可
能完全精确地考虑在控制系统设计模型中，存在大量不确定参数的特点，为了便于鲁棒控制器设计，
提出了基于最坏情况增益( WCG) 灵敏度分析的不确定参数简化方法，在保证不丢失大量 WCG信息
的情况下，简化模型不确定参数个数;然后基于简化不确定模型和 μ综合方法进行姿态控制系统设
计;最后通过高超声速再入飞行器横侧向鲁棒控制器的实例设计与仿真分析，验证分析与设计方法的
有效性。结果表明，基于WCG的参数灵敏度分析方法能有效地简化模型不确定参数，在保证控制系
统鲁棒性的同时可提高控制器设计效率。

关 键 词:高超声速再入飞行器，鲁棒控制，μ综合，;参数灵敏度分析，最坏情况增益，WCG
中图分类号: V448． 2 文献标识码: A 文章编号: 1000-2758( 2013) 04-0571-06

与传统飞行器相比，高超声速飞行器再入过程

中，飞行高度和马赫数跨度范围大，飞行环境复杂，

其气动特性有很剧烈的变化。这些复杂的力学环境

因素以及各种无法预知的外界扰动，很难全面精确

地考虑到飞行器的控制模型中。高超声速再入飞行

器控制系统应具有较强的鲁棒性来克服飞行过程中

存在的 不 确 定 性 和 外 界 干 扰 对 控 制 性 能 造 成 的

影响。
现代鲁棒控制方法可以充分考虑模型不确定性

以及外界扰动对系统的影响，所设计的控制器能使

系统性能指标在不确定性和扰动存在的情况下保持

不变，已大量应用到各类现代飞行器的姿态控制系

统设计当中［1-4］。其中 μ 综合控制方法在处理具有

结构不确定性系统的鲁棒控制问题中优势明显，具

有较小的保守性，能同时针对鲁棒稳定性和鲁棒性

能进行设计［5］。然而，在采用 μ 综合方法设计飞行

器姿态控制系统过程时，需要先对模型中存在的不

确定性进行分析并利用线性分式转换( LFT) 方法进

行建模。对于高超声速再入飞行器而言，模型中包

含大量的不确定参数，如果在控制器设计过程中全

部加以考虑，必然使得设计过程复杂，控制器阶数过

高。针对这一问题，目前在飞行器的控制系统设计

过程中通常根据经验简化对飞行器稳定性和操纵性

影响较小的不确定参数，再通过反复的仿真验证来

确保飞行器的鲁棒性能［6，7］。但是，对于高超声速

再入飞行器这类包含大量不确定参数，且飞行机理

尚未明确的控制对象，依赖于经验的简化方法会大

大降低控制器的设计效率。
本文研究了基于 μ 综合方法的高超声速再入

飞行器鲁棒控制系统设计，首先针对飞行器模型不

确定参数的简化问题，以高超声速再入飞行器横侧

向控制为例，采用最坏情况增益 ( worst-case gain，

WCG) 参数灵敏度分析方法，求得各不确定参数在

频域内的灵敏度值，然后分别从各频段选出灵敏度

值较大的参数，在保证不丢失大量 WCG 信息的情

况下，建立了包含较少不确定参数的简化 LFT 模

型。在此基础上，考虑到飞行器建模时除了参数不

确定性，还受未建模不确定性以及测量噪声的影响，

采用基于模型跟踪的控制器结构以及 μ 综合鲁棒

控制设计方法，进行了飞行器鲁棒控制系统设计，通

过仿真分析说明了不确定参数简化方法和控制系统

设计的有效性。
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1 控制系统模型

高超声速飞行器再入过程中，俯仰通道相对独

立，而滚转通道与偏航通道耦合严重，且受俯仰通道

的耦合影响，因此在解决飞行器横侧向控制问题时，

需对滚转通道与偏航通道进行联合控制。假设飞行

器为刚体，且相对于纵轴对称，利用小扰动假设对飞

行器姿态动力学模型［8］线性化，经横纵向解耦，可

得到高超声速再入飞行器横侧向控制系统模型如下
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式中，α、β、σ 分别是飞行器的攻角、侧滑角和倾侧

角; ωx、ωy、ωz 分别是滚转角速度、偏航角速度和俯

仰角速度; δx、δy 分别是副翼舵偏和方向舵舵偏。高

超声速飞行器再入过程中，飞行高度和飞行马赫数

跨度范围大，且由于速度剧烈变化带来严重的气动

加热和气动烧蚀，引起飞行器质量和转动惯量的变

化，再加上缺乏足够的飞行试验导致气动系数不够

精确，使得( 1 ) 式中的模型系数都有不同程度上的

不确定性。因此，在设计控制器过程中需对该不确

定性进行系统的分析与建模，以保证控制系统具备

鲁棒性。

2 系 统 不 确 定 参 数 灵 敏 度 分 析 与
LFT 建模

高超声速再入飞行器横侧向控制系统模型中包

含大量的不确定参数，为了便于 μ 综合控制器设

计，需对模型不确定参数进行适当简化。不确定参

数灵敏度分析可以确认不同参数摄动对系统动态响

应的影响，通过忽略灵敏度较低的参数减少模型中

的不确定参数，然后利用简化的不确定参数建立

LFT 模型，从而进行 μ 综合控制器设计。
2. 1 WCG 参数灵敏度分析

最坏情况增益( WCG) 分析指在所有不确定参

数的取值范围内，找出系统的最大频域响应幅值，即

最坏情况增益。对于多输入多输出系统，WCG 表示

频域响应矩阵的最大奇异值。定义不确定参数灵敏

度为 WCG 对系统不确定参数摄动范围的灵敏度，

取值为正数，即不确定参数摄动范围扩大 a%，引起

WCG 增加 b%，则不确定参数灵敏度表示为 S = b /a
× 100，在 Matlab 平台下有计算该灵敏度值的算法

模块。由定义可知，不确定参数灵敏度越大，则该参

数摄动对系统的影响越大，在控制器设计过程中应

重点考虑。
选取标称轨迹上高度 36 km，速度 10Ma 的特征

点对( 1) 式中的模型进行分析，得某飞行器主要不

确定参数及其标称值如表 1 所示。

表 1 不确定参数

不确定参数 m珔εxx mδx
x mδy

x m珔εyy mδx
y mδy

y Cδy
z

标称值 － 0. 07 － 0. 026 － 0. 01 － 0. 037 0. 003 8 － 0. 006 0 － 0. 017

不确定参数 mβ
x mβ

y Cβ
z Jx / ( kg·m－2 ) Jy / ( kg·m－2 ) Jz / ( kg·m－2 ) m/kg

标称值 － 0. 06 0. 002 － 0. 75 325 2 000 1 800 2 600

由表 1 可知飞行器模型共包含 14 个不确定参

数，其中气动力系数和力矩系数的不确定范围取为

［－ 30% 30%］，转动惯量和质量的不确定范围取为

［－ 10% 10%］。通过 WCG 灵敏度分析，可得到频

域范围内各不确定参数的灵敏度，如图 1 所示。从

图中可以看出 WCG 主要对 3 个参数比较敏感，分

别是: 低频段敏感参数 mδy
y ，中频段敏感参数 mβ

x，高

频段敏感参数 mδx
x 。
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图 1 不确定参数灵敏度分析

将其余不确定参数设定为名义值，仅保留上述

3 个主要敏感参数，对控制模型进行 WCG 分析。图

2 表示原不确定模型与简化不确定模型的 WCG 比

较。由图可知，简化后的不确定模型在各频段与原

不确定模型非常接近，这表明在不丢失大量 WCG
信息的情况下，可仅采用 mδy

y ，mβ
x，mδx

x 3 个不确定参

数来表示原控制模型的不确定性。

图 2 原不确定模型与简化不确定模型 WCG 对比

2. 2 不确定系统的 LFT 建模

在采用 μ 综合对( 1) 式所示的系统进行鲁棒控

制器设计之前，须将( 1 ) 式转化为特殊的不确定系

统表达形式，即线性分式转换( LFT) 。利用上述得

到的 3 个不确定参数，对系统矩阵中受不确定参数

影 响 的 各 项 展 开，忽 略 高 阶 项 并 整 理 为 A0 +

∑δiAi，B0 +∑δiBi，…，则得到参数不确定系统的

标准型为
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式中，δ1、δ2、δ3 分别表示 mδy
y 、mβ

x、mδx
x 3 个不确定参

数。通过 LFT 的四则运算法则［9］，可将( 2) 式中的不

确定参数 δi 提取出来，得到包含所有不确定参数的

摄动块 Δ 以及矩阵 M ，表示为上 LFT 形式，有

Fu ( M，Δ) = M22 + M21Δ( I － M11Δ) －1M12 ( 3)

式中

M =
M11 M12

M21 M[ ]
22

，Δ = diag( δ1 I1，δ2 I2，δ3 I3 )

3 基于 μ综合的控制系统设计

3. 1 控制系统结构

高超声速再入飞行器横侧向控制的目标是跟踪

倾侧角指令，同时保持侧滑角在 0°附近。控制指令

的精确跟踪要求控制系统对外界干扰以及参数摄动

有很好的鲁棒特性，侧滑角的抑制则要求控制系统

具有很好的解耦性。本文通过设计理想跟踪模型保

证飞行器的指令跟踪特性，同时利用低频高增益的

性能权函数抑制侧滑角的变化，并采用 μ 综合鲁棒

控制方法保证系统的鲁棒性能。飞行器横侧向控制

系统结构如图 3 所示。

图 3 飞行器横侧向控制系统结构图

图中 ( G，Δ1 ) 为上述得到的系统简化不确定性

LFT 模型，Gact 为舵机模型，K 为采用 μ 综合方法设

计的鲁棒 控 制 器; Δ2 表 示 系 统 未 建 模 不 确 定 性，

Wunci 为其不确定性界函数，即未建模不确定性权函

·375·
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数; Wideal 为理想跟踪模型，Wp 为性能权函数，Wact 为

舵机权函数，Wn 为噪声权函数; σcom 为倾斜角指令，

eperf 为评价输出信号。
3. 2 权函数选取

在 μ 综合控制器设计的过程中，控制器的解算

优化过程可以通过 MATLAB 中的工具箱自动完成，

权函数的选取则成为控制器设计中的一项最重要工

作。在这一过程中，要同时考虑闭环系统的响应特

性以及对不确定性和干扰的抑制能力，才能得到满

足要求的控制器。针对本文所选特征点处的控制模

型，根据相关权函数选取原则［5］，设计权函数如下:

1) 未建模不确定性权函数: 此权函数反映了标

称模型与实际飞行器模型的差异，采用输入端乘型

不确定性表示，取为

Wunci = diag 2( s + 1. 6)
s + 104 ， 2( s + 1. 6)

s +[ ]104
( 4)

该函数表明模型不确定性随着频率的增大而增

大，低频( 低于 2rad /s) 时为 3%，高频( 高于 60rad /
s) 时达到 100%。

2) 理想跟踪模型: 此模型反映了闭环系统的期

望响应特性，一般用一个二阶函数表示。根据飞行

器的性能要求，取其阶跃响应指标为: 超调量 σ≈
4% ; 上升时间 tr ＜ 1. 7 s; 调节时间 ts ＜ 2. 4; 稳态误

差 ess = 0，如下式所示。

Wideal = 0 4
s2 + 2 × 0. 72 × 2s +[ ]4

T

( 5)

由于指令输入只有 1 个信号 σcom，而输出有 2 个误

差信号 Δβ 和 Δσ，所以设置 Wideal 为 2 × 1 的矢量形

式。
3) 性能权函数: 为获得理想模型的响应特性，

对于确定的输入，要求设计的控制系统输出按理想

模型输出变化。为了使系统具有良好的命令跟踪能

力和抗干扰能力，该函数在低频段的幅值应较大，在

高频段幅值一般取在 0. 1 ～ 0. 8 之间，其常见的形

式为一阶或二阶函数。现取为如下

WP = diag 0. 3s + 7. 6
s + 0. 04

0. 8s + 3. 6
s +[ ]0. 045

( 6)

4) 噪声权函数: 此函数反映了传感器测量噪声

的特性。真实的测量噪声一般为频率的函数，在低

频段其幅值较小，但随着频率的增高，噪声幅值将变

大。从不增加控制器的阶次考虑，噪声权函数取为

常数，即 Wn = diag［0. 01，0. 01，0. 001，0. 001］。
5) 舵机模型: 根据设定的舵机特性，将副翼与

方向舵取为二阶传递函数矩阵，输出为舵机的偏转

速率与偏转角度

Gact －rud = Gact －ail =

802 s
s2 + 2 × 80 × 0. 7s + 802

802

s2 + 2 × 80 × 0. 7s + 80











2

则

Gact = diag［Gact －rud Gact －ail］ ( 7)

6) 舵机权函数: 取为常数矩阵，用于限定舵机

偏转的最大角速率和角度

Wact = diag 57. 3
300 ，57. 320 ，57. 3300 ，57. 3[ ]20

( 8)

3. 3 控制器设计

将高超声速再入飞行器的控制模型和选取的权

函数代入图 3 所示的控制系统结构，经进一步转化，

得到 μ 综合控制器设计的混合不确定性 LFT 模型。
利用 MATLAB 平台的 μ 控制工具箱，可自动实现由

一系列复杂的矩阵运算和优化算法组成的 D-K 迭

代法，进行 μ 综合控制器设计。经过 5 次迭代，得

到了 一 个 24 阶 的 控 制 器，最 大 结 构 奇 异 值 为

0. 978，满足鲁棒性能要求。

4 仿真分析

为了验证控制器的性能，采用三通道非线性不

确定仿真模型，分别给出标称状态和最坏扰动情况

下的系统响应。其中，最坏扰动响应定义为在所有

不确定性和扰动的组合中，使得系统 H∞ 范数最大

时的响应。仿真中的不确定参数仅取横侧向模型系

数，见表 1，俯仰通道模型系数则取特征点处名义

值。参考输入信号 σcom为对称方波信号，仿真结果

如图 4 和图 5 所示。
从图 4 中可以看出，无论标称状态还是最坏扰

动情况，倾侧角响应均满足理想跟踪模型的时域设

计指标，且最坏扰动响应与标称响应的差别很小，显

示了非常好的抗不确定性。与此同时，飞行器侧滑

角始终保持在 ± 2. 5°以内，且收敛速度很快，满足高

超声速飞行器再入末端的 BTT 控制要求。由图 5
可见，副翼与方向舵也都满足舵偏角和舵偏角速度

的限制要求。理论分析和仿真结果表明，基于简化

不确定模型设计的 μ 综合控制器，对忽略的不确定

参数依然显示了很好的鲁棒稳定性和鲁棒性能，这

表明基于 WCG 的参数灵敏度分析方法能有效的简
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化控制模型中的不确定参数，减少鲁棒控制器设计

的保守性，较好地解决 μ 综合方法中参数不确定的

分析简化问题。

图 4 倾侧角与侧滑角响应曲线 图 5 副翼与方向舵舵偏响应曲线

5 结 论

本文研究了高超声速飞行器鲁棒控制器的设

计，将 WCG 分析法应用于系统不确定参数的灵敏

度分析，分别从各频段选出对系统 WCG 影响最大

的不确定参数，建立简化的不确定系统 LFT 模型，

基于 μ 综合方法，设计出满足系统鲁棒性能与解耦

性的控制系统。非线性仿真结果表明，基于 WCG
的参数灵敏度分析方法有效地简化了控制模型中的

不确定参数，在保证控制系统鲁棒性的同时提高了

H∞、μ 综合等基于模型不确定性的鲁棒控制方法的

设计效率，减少控制器设计的保守性，为鲁棒控制方

法应用于高超声速飞行器之类的包含大量不确定参

数的控制对象，带来很大方便。
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Uncertainty Analysis and μ Synthesis Ｒobust Controller Design for
Hypersonic Ｒe-Entry Flight Vehicle

Wang Zhanglei1，2 Luo Jianjun1，2 Su Erlong1，2

1． College of Astronautics，Northwestern Polytechnical University，Xi'an 710072，China
2． Science and Technology on Aerospace Flight Dynamics Laboratory，Northwestern Polytechnical University，Xi'an 710072，( )China

Abstract: The hypersonic re-entry flight vehicle traverses a broad flight envelope in altitude and speed． The mathe-
matical dynamic model used to describe the vehicle in control system design can hardly reflect all complex physical
dynamic characteristics，resulting in numerous uncertain parameters in the model throughout the flight envelope．
This paper proposes a new sensitivity analysis method based on worst-case gain ( WCG) which can get the sensitivi-
ty of the control system’s WCG to all the individual uncertain parameter’s uncertain ranges． The uncertain param-
eters with small sensitivity values relatively are ignored and kept constant as nominal values in the model． The un-
certain dynamic model is thus simplified and is used as the control model for the μ synthesis control law design．
Then，on the basis of the requirements of flight performance，a structure of the flight vehicle attitude control system
is presented and the corresponding weighting functions are selected． The proposed methods of WCG sensitivity anal-
ysis and μ synthesis are used to design the attitude controller of a hypersonic re-entry flight vehicle，and the nonlin-
ear simulation results and their analysis show preliminarily that the μ synthesis control system which is designed
based on the simplified control model also has good robust performance to the ignored uncertain parameters，and
both under the nominal condition and the worst case，the closed-loop system fulfills the control characteristic re-
quirements．

Key words: hypersonic vehicles，reentry，robustcontrol，sensitivity analysis; worst-case gain，μ synthesis
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