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满足增益相位裕度的自动驾驶仪结构化 Ｈ∞ 综合
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摘　 要：针对具有静不稳定特性的高超声速飞行器，提出了一种同时满足增益裕度和相位裕度要求的

飞行器自动驾驶仪设计方法。 在预先设定自动驾驶仪结构的前提下，建立满足系统增益和相位裕度

的 Ｈ∞ 范数性能指标，使用结构化 Ｈ∞ 综合方法求解使性能指标 Ｈ∞ 范数指标最优的自动驾驶仪参数。
控制系统稳定裕度由标称系统增益放大补灵敏度传递函数的 Ｈ∞ 范数约束。 这种约束方法把对系统

的稳定裕度约束转化为复平面上开环系统 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线到满足系统稳定裕度圆盘边界的距离约束。
求解控制器参数时，在控制器设计指标中引入调节参数，通过调节参数的迭代变化，改变开环系统

Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线与稳定裕度圆盘边界的距离，减小控制器的保守性。 这种自动驾驶仪的设计方法可同时

适用于静稳定系统和静不稳定系统。 将此方法应用在高超声速飞行器过载跟踪自动驾驶仪的设计

中，仿真结果表明，自动驾驶仪具有良好的动态和稳态性能，并且控制器满足期望的稳定裕度。
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　 　 乘波体气动布局的高超声速飞行器通常没有翼

面，升力主要由机体产生。 由于乘波体布局头部的

倾斜面设计结构，飞行器的气动压心相对于传统飞

行器更靠机身头部，降低了飞行器的静稳定性，所以

乘波体构型的高超声速飞行器一般具有静不稳定特

性［１⁃２］。 尤其高超声速飞行器进行大过载机动时，
随着攻角增大，飞行器静不稳定度进一步降低［３⁃４］。
对于静不稳定的高超声速飞行器，过大或过小的控

制器增益都会引起飞行控制系统发散。 因此在设计

飞行控制器时，控制系统幅值增益在增大和减小 ２
个方向上都要留有充分的稳定裕度，增加了控制系

统的设计难度。
在复平面内考虑一个以实轴对称且包含（ －１，

ｊ０）的圆，圆心和半径由控制系统期望的开环幅值裕

度和相位裕度决定。 当控制系统开环 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线

与圆没有交点时则认为控制系统满足期望的稳定裕

度［５］。 对于静不稳定被控对象，满足稳定裕度的控

制器使开环控制系统的 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线围绕圆一周或

者多周且与圆没有交点，保证了控制器开环增益在

增大和减小 ２ 个方向上都可以满足期望的裕度。 基

于此思想，文献［６］给出了一种基于 Ｈ∞ 综合求解满

足稳定裕度控制器的方法。 此方法中控制系统的稳

定裕度是通过约束标称系统增益放大后补灵敏度函

数的 Ｈ∞ 范数而实现的，求解控制器过程比较复杂，
并且求解的控制器阶次比较高［７］。 为了解决这些

问题，本文使用结构化 Ｈ∞ 综合方法，求解满足稳定

裕度约束的控制器。
结构化 Ｈ∞ 和 Ｈ∞ 综合的区别在于使用结构化

Ｈ∞ 综合算法求解控制器时，需要先定义控制器结

构，例如 ＰＩＤ 控制器、三回路过载跟踪自动驾驶仪

等［８⁃９］。 控制器结构确定后，控制器中未知的部分

只有控制器参数。 控制器参数优化时与传统 Ｈ∞ 综

合相似，需要根据控制目标建立性能指标，并求解使

性能指标 Ｈ∞ 范数最小的控制器参数。 因为控制器

结构可以事先定义，结构化 Ｈ∞ 综合算法使 Ｈ∞ 控制

理论具有了更好的实用性［１０⁃１４］。
本文以三回路过载自动驾驶仪为控制器结构，

使用结构化 Ｈ∞ 综合算法求解满足性能指标 Ｈ∞ 范

数最优的控制器参数，而且保证开环系统满足给定

的幅值裕度和相位裕度。
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１　 结构化 Ｈ∞控制

标准的 Ｈ∞ 控制模型：
Ｚ（ ｓ）
Ｙ（ ｓ）
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Ｐ１１（ ｓ） Ｐ１２（ ｓ）
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ú （１）

　 　 Ｚ（ ｓ） 表示评价系统性能的输出，Ｙ（ ｓ） 表示传

感器测量输出量，Ｗ（ ｓ） 为外部输入，Ｕ（ ｓ） 是控制输

入。 假设存在反馈控制器 Ｃ（ ｓ），系统的闭环传递函

数可以表示为控制器 Ｃ（ ｓ） 的线性分式变换：
Ｔｚω ＝ Ｆ ｌ（Ｐ，Ｃ） ＝ Ｐ１１ ＋ Ｐ２１（ Ｉ ＋ ＣＰ２２）Ｐ１２ （２）

标准的 Ｈ∞ 控制问题是求解使系统（１） 内稳定且保

证 Ｔｚω（ ｓ） 的 Ｈ∞ 范数最小的控制器 Ｃ（ ｓ）。 与标准

Ｈ∞ 控制不同的是结构化 Ｈ∞ 综合需要预先设计好

控制器 Ｃ（ ｓ） 的结构，例如 ＰＩＤ 控制器、校正网络、
多回路自动驾驶仪等或者其他任意形式的控制器。
控制器的结构具有任意无限多个，此处用 ＰＩＤ 控制

器为例进行解释，典型的 ＰＩＤ 控制器为

ＣＰＩＤ（ ｓ） ＝ ｋｐ ＋ ｋｄ
ｓ

Ｔｆｓ ＋ １
＋

ｋｉ

ｓ
（３）

ＰＩＤ 控制器可以表示成控制器参数 ｋｐ，ｋｄ，ｋｉ 的线性

下分式变换

ＣＰＩＤ（ ｓ） ＝ Ｆ ｌ（Ｑ（ ｓ），Ｋ） （４）
Ｑ（ ｓ） 是控制器中除去控制器参数的部分，Ｋ 是由控

制器参数组成的矩阵。 把（４） 式代入（２） 式中，可
得到闭环系统关于控制器参数的下分式变换

Ｔｚω（ ｓ） ＝ Ｆ ｌ（Ｐ（ ｓ），Ｆ ｌ（Ｑ（ ｓ），Ｋ）） ＝
　 　 Ｆ ｌ（Ｍ（ ｓ），Ｋ） （５）

Ｍ（ ｓ） 是被控对象和控制器开环传递函数除去控制

器参数的部分。 在结构化 Ｈ∞ 综合中，控制问题就

转换成求解使系统（１） 内稳定且 ‖Ｔｚω（ ｓ）‖∞ 最小

的一组控制器参数。 结构化 Ｈ∞ 控制把经典 Ｈ∞ 控

制器求解问题转变为控制器参数优化问题［１５⁃１７］。
另外与 Ｈ∞ 综合不同，在结构化 Ｈ∞ 综合中，性能指

标可以是相互独立的，即性能指标可以表示为［８⁃９］：
Ｈ（ ｓ） ＝ ｄｉａｇ（［Ｔ１（ ｓ），Ｔ２（ ｓ），…］ Ｔ） （６）

ｄｉａｇ（Ｔ） 表示由向量 Ｔ 中元素组成的对角矩阵。 这

一特性使得结构化 Ｈ∞ 综合算处理多目标约束优化

问题更为方便。

２　 增益裕度和相位裕度

在复平面内考虑一个包围点 （ － １，ｊ０），以（ －
ａ，ｊ０） 为圆心，ｒ 为半径的圆 Ｏ，如图 １。 当控制系统

开环Ｎｙｑｕｉｓｔ曲线不与圆Ｏ相交时，控制系统至少具

有幅值裕度

Ｇｍ１ ＝ － ２０ｌｇ（ａ － ｒ） （７）
Ｇｍ２ ＝ － ２０ｌｇ（ａ ＋ ｒ） （８）

相位裕度：

Ｐｍ ＝ ａｒｃｃｏｓ ａ２ － ｒ２ ＋ １
２ａ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （９）

公式（７） Ｇｍ１ 由点 Ａ到（ － １，ｊ０） 的距离计算得出，若
系统开环增益放大倍数小于 Ｇｍ１ ｄＢ，闭环系统依然

稳定；公式（８）Ｇｍ２ 由点 Ｂ到（ － １，ｊ０） 的距离计算得

出，若系统开环增益减小倍数小于 Ｇｍ２ ｄＢ，闭环系统

依然稳定。 公式（９） 表示圆 Ｏ与单位元交点 Ｃ 与原

点的连线和实轴的夹角， 表示开环系统的相位裕

度。 图 １ 以圆心在（ － １，ｊ０），半径 ｒ 为 ０．５ 的圆 Ｏ 为

例进行解释说明。 圆 Ｏ 与实轴相交于点 Ａ（ － ０．５，
ｊ０） 与点 Ｂ（ － １．５，ｊ０），圆 Ｏ 与单位圆交点连线和实

轴夹角为２９°。 系统开环Ｎｙｑｕｉｓｔ曲线与圆Ｏ没有交

点时，对于静稳定被控对象系统至少具有 ６ ｄＢ 的幅

值裕度和 ２９°的相位裕度。 对于静不稳定被控对

象，系统至少具有±６ ｄＢ 的幅值裕度和 ２９°的相位

裕度。

图 １　 系统增益裕度和相位裕度

控制系统开环 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线不与圆 Ｏ 相交等

价于

Ｐ（ｊω）Ｃ（ｊω） ≠ （ － ａ ＋ ｒｅｘｐ（ｊθ）） （１０）
方程（１０）中 Ｃ（ｊω） 是控制器，Ｐ（ｊω） 为被控对象。
对方程（１０） 进行变换

·２１２·
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１
－ ａ ＋ ｒｅｘｐ（ｊθ）

Ｐ（ｊω）Ｃ（ｊω） ≠ １ （１１）

方程（１１）可以表示成如下形式［６］

［Ａ ＋ Ｒｅｘｐ（ｊψ）］Ｐ（ｊω）Ｃ（ｊω） ≠ １ （１２）
式中

Ａ ＝ ａ
ａ２ － ｒ２

Ｒ ＝ ｒ
ａ２ － ｒ２

ψ ＝ π － ａｒｃｔａｎ
－ （ａ２ － ｒ２）ｓｉｎ（θ）

２ａｒ ＋ （ａ２ ＋ ｒ２）ｃｏｓ（θ）
æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１３）

Ａ ＋ Ｒｅｘｐ（ｊψ） 可以看作标称被控对象 Ｐ（ｊω） 的乘

性不确定性加权（Ａ ＋ ΔＲ），其中 ‖ΔＲ‖∞ ＝ Ｒ。
根据小增益定理，使图 ２ 表示的闭环控制系统

鲁棒稳定的充要条件是

Ｐ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）
１ ＋ ＡＰ（ ｓ）Ｃ（ ｓ） ∞

＜ １
Ｒ

（１４）

不等式（１４）等价于

Ｒ
Ａ

ＡＰ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）
１ ＋ ＡＰ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）

æ

è
ç

ö

ø
÷

∞
＜ １ （１５）

不等（１５）式左边括号中的部分可以看作标称系统

Ｐ（ ｓ） 乘以放大系数 Ａ 后的闭环补灵敏度传递函

数。 当不等式 （１５） 成立时， 系统 Ｐ（ ｓ）Ｃ（ ｓ） 的

Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线不与圆 Ｏ 相交， 即开环控制系统

Ｐ（ ｓ）Ｃ（ ｓ） 满足至少由（７） ～ （９） 式表示的稳定

裕度。

图 ２　 带有乘性不确定性的闭环控制系统

对被控对象 Ｐ（ ｓ） 设计满足预定稳定裕度的控

制器问题可以表示为在ＡＰ（ ｓ） 加权补灵敏度函数的

Ｈ∞ 范数小于 １ 的条件约束下， 求解稳定控制器

Ｃ（ ｓ），使性能指标的 Ｈ∞ 范数最小：
ｍｉｎ

ｃ
‖Ｗｎ（ ｓ）Ｔｎ（ ｓ）‖∞ ， ｓ．ｔ． ‖ＷＡＴＡ（ ｓ）‖∞ ＜ １

（１６）
式中

Ｔｎ（ ｓ） ＝ ［Ｔ１（ ｓ），Ｔ２（ ｓ），…］ Ｔ （１７）
表示对闭环系统性能约束的传递函数。

Ｗｎ（ ｓ） ＝ ｄｉａｇ（［Ｗ１（ ｓ），Ｗ２（ ｓ），…］） Ｔ （１８）
是相应的加权传递函数。

ＷＡ ＝ Ｒ
Ａ

（１９）

ＴＡ（ ｓ） ＝ ＡＰ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）
１ ＋ ＡＰ（ ｓ）Ｃ（ ｓ）

（２０）

　 　 上述是带有不等式约束的 Ｈ∞ 优化问题，直接

求解比较困难。 因为结构化 Ｈ∞ 综合可以解决性能

指标相互独立的约束问题，所以在 Ｗｎ（ ｓ） 中加入调

节参数 η ，此时求解满足稳定裕度控制器的性能指

标传递函数可表示为

Ｈ（ ｓ） ＝
ｄｉａｇ（Ｗｎ（η，ｓ）Ｔｎ（ ｓ）） Ｏ

Ｏ ＷＡＴＡ（ ｓ）
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（２１）
　 　 当使用结构化 Ｈ∞ 综合求解出使（２１） 式 Ｈ∞ 范

数最小的控制器参数不满足（１６） 式中的不等式约

束时，可通过调节参数 η 使其满足小于 １ 的约束。

３　 控制器设计及仿真

以文献［１８］给出的 ＣＯＭ 高超声速飞行器模型

为被控对象，使用结构化 Ｈ∞ 综合设计过载跟踪自

动驾驶仪，并保证自动驾驶仪稳定裕度满足给定要

求。 （２２）式给出了 ＣＯＭ 在高度 ２０ ｋｍ，飞行速度 １０
马赫时的线性化模型。

α̇
ω̇

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＝

－ ０．４７ １
１４４．８ ０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

α
ω

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＋

０．０８
－ ８７．５

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú δ

Ａｚ

ω
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

１６１．９ ０
０ １

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

α
ω

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＋

２６．３
０

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú δ （２２）

　 　 其中状态 α ω[ ] Ｔ 分别表示攻角和俯仰角速

度，Ａｚ 表示过载，δ 表示舵偏。 舵机采用频率 ω ｎ ＝
９０，阻尼 ξ ＝ ０．７ 的二阶环节代替。

图 ３ 给出了闭环控制系统的结构示意图，图中

控制器结构是典型的三回路过载跟踪自动驾驶仪。

图 ３　 闭环系统

·３１２·
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其中 ＫＡｚ，Ｋθ，Ｋω 是待优化的参数。 ｒ，ｅ，ｕ 分别

是参考输入、跟踪误差和控制器输出。 ｚ１ 和 ｚ２ 是描

述系统性能的输出。
权函数 Ｗ１ 用于约束系统跟踪误差和动态响应

Ｗ１ ＝ ２００（０．０５ｓ ＋ １）
１０ｓ ＋ １

（２３）

　 　 权函数 Ｗ２（ ｓ） 对控制器指令输出进行约束

Ｗ２ ＝ η ５７．３（０．０７ｓ ＋ １）
０．０００ １ｓ ＋ １

（２４）

　 　 控制器要求至少有 ６ ｄＢ 幅值裕度和 ３６．９°的相

位裕度。 对应于复平面上约束稳定裕度的圆 Ｏ，圆
心在（ － １．２５，ｊ０），半径 ｒ 等于 ０．７５。 根据（１３） 式和

（１９） 式得加权函数为

ＷＡ ＝ ０．６ （２５）
　 　 控制器综合时使用的优化指标为

Ｈｅ ＝ ｄｉａｇ（Ｗ１Ｔ１，Ｗ２Ｔ２，ＷＡＴＡ） （２６）
式中， Ｔ１ 是系统的灵敏度函数，Ｔ２ 是参数输入到控

制器指令输出的传递函数，ＴＡ 是开环系统增益放大

补灵敏度函数，由（２０） 式给出。 Ｗ２ 中的参数η用于

调节 ‖ＷＡＴＡ‖∞ ，使其满足（１６）式的不等式条件。
仿真中使用的是 Ｍａｔｌａｂ ２０１４ 中的 ｈｉｎｆｓｔｒｕｃｔ（ ）函数

进行控制器综合。
表 １　 控制器优化结果

η ‖ＷＡＴＡ‖∞ 增益裕度 ／ ｄＢ 相位裕度 ／ （°）

０．１ １．９６ ５．８０ ２７．５８

１ ０．９９ ９．３４ ３７．２２

２ ０．９６ －９．８３ ３８．８３

图 ４　 开环 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线

表 １ 中给出了选取不同 η 时使用结构化 Ｈ∞ 综

合的结果。 图 ４ 给出了相应 η 值时系统的 Ｎｙｑｕｉｓｔ
曲线。 系统的断开点选取在控制器输出端，即图 ３

中舵机与邻近的求和点中间。 为了能更清晰地表明

系统Ｎｙｑｕｉｓｔ曲线与圆Ｏ的关系，图中省略了低频部

分的 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线。 表 １ 中的结果显示，不同的 η 会

影 响 综 合 后 的 ‖ＷＡＴＡ‖∞ 。 而 图 ４ 表 示 了

‖ＷＡＴＡ‖∞ 数值与圆Ｏ的位置关系。 当‖ＷＡＴＡ‖∞

大于 １ 时，系统的 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线与圆 Ｏ 相交，此时不

能保证系统具有要求幅值与相位裕度。 需要强调的

是系统 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线不与圆 Ｏ 相交是满足增益与相

位裕度的充分条件， 而非必要条件。 所以当

‖ＷＡＴＡ‖∞ 大于 １ 时系统仍有可能满足增益相位裕

度要求。 因为增益相位裕度定义中要系统开环

Ｎｙｑｕｉｓｔ曲线上相位为１８０°和幅值为１的２个点到点

（ － １，ｊ０） 的距离大于裕度要求。 而本文通过限制

Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线到描述稳定裕度圆的距离方法来使控

制系统达到增益相位裕度。 这不仅要求 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲
线上相位为 １８０° 和幅值为 １的 ２个点到点（ － １，ｊ０）
的距离要满足预定条件，而且其他的点到点（ － １，
ｊ０） 距离也需要满足预定条件。 这种限制条件比稳

定裕度定义更苛刻。 但当 ‖ＷＡＴＡ‖∞ 小于 １ 时，系
统 Ｎｙｑｕｉｓｔ曲线与圆Ｏ相切或不相交，此时一定可以

保证系统满足稳定裕度要求。 表 １ 中稳定裕度计算

结果表明系统增益裕度大于 ６ ｄＢ，相位裕度大于

３６．９°，控制器的稳定裕度满足预定条件。 另外，表 １
中增益裕度 － ９．８３ ｄＢ表示当开环增益减小 ９．８３ ｄＢ
会引起闭环系统发散。

图 ５和图 ６给出‖ＷＡＴＡ‖∞ 不同时系统的过载

跟踪响应。 当‖ＷＡＴＡ‖∞ 大于 １时系统的稳定裕度

较低，响应过程中发生轻微的震荡。 当 ‖ＷＡＴＡ‖∞

小于 １ 时系统响应比较平稳。 从响应速度上分析，
当满足稳定裕度要求时，‖ＷＡＴＡ‖∞ 越接近 １ 系统

的响应速度越快，保守性越小。 所以需要确定 η 使

‖ＷＡＴＡ‖∞ 等于 １。 从图 ７ 中可以看出随 η 增加的

过程中‖ＷＡＴＡ‖∞ 单调减变化且‖ＷＡＴＡ‖∞ 与１有
一个 交 点。 所 以 可 以 使 用 二 分 算 法 确 定 使

‖ＷＡＴＡ‖∞ 等于 １ 的 η。
在确定搜 η 范围为 η ｌ η ｕ[ ] 后，二分搜索算法

如下：
１） η ＝ η ｌ

２） 使用结构化 Ｈ∞ 求解使（２２） 式最小的控制

器参数

３） ｉｆ ‖ＷＡＴＡ（ ｓ）‖∞ ＝ １
迭代结束

ｅｌｓｅ

·４１２·
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ｉｆ ‖ＷＡＴＡ（ ｓ）‖∞ ＜ １

η ｌ ＝ η，η ＝
η ｌ ＋ η ｕ

２
ｅｌｓｅ

η ｕ ＝ η，η ＝
η ｕ ＋ η ｌ

２
返回执行步骤 ２）

　 　 　 　 　 图 ５　 单位过载响应　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ６　 舵响应 图 ７　 ‖ＷＡＴＡ‖∞ 曲线

表 ２　 迭代计算结果

η ‖ＷＡＴＡ‖∞

１．０５０ ０ ０．９７９ ４

０．５７５ ０ １．１２４ ４

０．８１２ ５ １．０２１ ９

０．９３１ １ ０．９９７ ９

０．８７１ ９ １．００９ ０

表 ２ 给出了迭代计算中部分结果，当 η 等于

０．８７１ ９时，‖ＷＡＴＡ‖∞ 为 １．００９ ０。 如图 ８ 所示，系
统的 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线与圆 Ｏ 相切，此时系统的稳定裕

度为 ９．１８ ｄＢ 和 ３６．９°，满足预先设定的要求。

图 ８　 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线

为了验证控制方法对非线性系统的适应性和鲁

棒性。 在仿真中使用文献［１８］提供的非线性高超

图 ９　 气动参数扰动条件下过载跟踪响应

声速飞行器模型数据进行计算。 计算过程中考虑气

动力系数和气动力矩系数±１０％以内的随机扰动。
使用非线性模型在气动参数扰动的条件下，进行了

１００ 次的单位过载跟踪仿真实验。 图 ９ 中的曲线是

仿真计算结果。 结果表明无论对标称非线性模型还

是气动参数扰动模型，控制系统都能稳定完成对单

位过载指令的跟踪。 但因为模型非线性和气动参数

扰动的影响，过载跟踪精度有所下降。

４　 结　 论

对于静不稳定的高超声速飞行器，本文使用结

构化 Ｈ∞ 综合方法设计了飞行器的过载跟踪自动驾

驶仪。 通过调节优化结果中增益放大系统补灵敏度

函数的 Ｈ∞ 范数，改变系统 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线与复平面内

·５１２·
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表示稳定裕度圆盘的相对位置，使控制器满足稳定

裕度要求。 并给出了计算使系统 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线与圆

盘相切的控制器参数计算方法，以减小控制器设计

的保守性。 计算仿真结果表明：
１） 由文中控制算法设计的自动驾驶仪能达到

预定增益相位裕度指标要求；

２） 在控制器综合时，调节性能指标中引入的参

数 η 能改变开环 Ｎｙｑｕｉｓｔ 曲线与表示稳定裕度圆盘

的相对位置，并改变系统的保守性；
３） 由文中控制算法设计的自动驾驶仪可以使

用在非线性系统上，并且控制系统对参数扰动具有

鲁棒性。
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