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　　摘　要：滑翔式飞行器是一类存在参数不确定性和外部扰动的非线性系统，研究了该类对象的鲁棒犎∞控制

问题。采用对原系统方程部分线性化的方法，得到滑翔式飞行器的状态空间描述形式。在系统中的非线性部分

满足Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件约束下，考虑舵机特性等引起的时滞，利用Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论，得到了系统鲁棒犎∞控制器

存在的充分条件。通过求解线性矩阵不等式（ｌｉｎｅａｒｍａｔｒｉｘｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ，ＬＭＩ）的可行解问题，得到 犎∞控制器的参

数化表达式。仿真结果表明，当存在参数不确定以及外部扰动时，系统能够保持较强的鲁棒稳定性，同时设计的

控制器对干扰有较好的抑制作用。
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０　引　言

　　由于飞行器系统是一个多变量、强耦合、快时变的复杂

非线性系统，当存在参数不确定性和外界干扰情况下，如何

设计飞行控制系统是诸多学者研究的热点［１３］。犎∞控制理

论是解决不确定系统鲁棒性问题的一种有效方法［４６］，它将

系统不确定信息反映到控制器的设计过程中。在考虑系统

稳定性的前提下，使相应的 犎∞范数指标达到极小值。随

着线性矩阵不等式（ｌｉｎｅａｒｍａｔｒｉｘｉｎｅｑｕａｌｉｔｙ，ＬＭＩ）工具箱

在 Ｍａｔｌａｂ软件中的引入，使得方程的求解更加方便，一些

学者利用这一有效求解方法对鲁棒犎∞控制在飞行器中的

应用进行了深入研究［７９］。

然而，对于飞行器这种复杂的非线性系统，有的学者采

用小偏差线性化方法对模型完全线性化［１０１１］，然后进行分

析研究。这样根据简化模型设计出的控制器往往在实际的

非线性系统中应用效果不太理想，需要反复调试才能保证

要求的控制指标。有的学者直接针对非线性模型进行设

计［１２１３］，但方法复杂，不便于利用计算机进行设计。本文利
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用部分线性化方法得到系统模型，对非线性特性较弱的部

分进行线性化，保留非线性特性较强的部分。研究了含非

线性特性不确定系统的状态反馈鲁棒犎∞控制问题。

有的学者在研究飞行器时忽略了控制时滞问题［１４］。

由于舵机本身的特性等原因，控制时滞是在飞行器系统中

普遍存在的。为了提高控制系统的性能，本文考虑了滑翔

式飞行器的控制时滞问题。在保证非线性函数满足Ｌｉｐｓ

ｃｈｉｔｚ约束的条件下，本文推导了系统状态反馈 犎∞控制律

存在的充分条件，并采用ＬＭＩ求解计算。最后通过模型仿

真验证，表明了所提的针对部分线性化时滞模型的控制算

法是合理有效的。

１　滑翔式飞行器运动模型

根据理论力学和运动学原理，建立飞行器系统的非线

性模型，采用部分线性化的方法对非线性模型进行简化处

理，得到飞行器的部分线性化模型。对飞行弹道上的多个

特征点计算系统模型线性部分的数值，所得参数的平均值

作为标称系统值，实际系数与标称系数的差值作为参数不

确定部分。考虑控制时滞和存在外部干扰的情况下，不确

定非线性飞行器系统可描述为

狓
·（狋）＝ （犃０＋Δ犃）狓（狋）＋（犅２０＋Δ犅２）狌（狋－犺（狋））＋

犅１狑（狋）＋犳（狓（狋））

狔（狋）＝犆１狓（狋）＋犇１狑（狋

烅

烄

烆 ）

（１）

式中，狓（狋）∈犚
狀 为系统的状态；犃０∈犚

狀×狀和犅２０∈犚
狀×犿为模型

中非线性特性较弱的部分线性化后的标称状态矩阵和输入

矩阵；犺（狋）为系统的控制输入时变时滞，０≤犺（狋）≤犺，０≤犺
·

（狋）≤

犱＜１；狌（狋－犺（狋））∈犚
犿 为考虑时滞的控制输入；狑（狋）∈犚狆 为系

统外部扰动信号，满足狑（狋）∈犔２［０　＋∞）；犳（狓（狋））∈犚
狀

为非线性向量，反映实际系统的非线性特性，且满足全局

Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件，即‖犳（狓（狋））‖≤‖犌狓（狋）‖；Δ犃与Δ犅２ 为

具有一定维数的实值常数矩阵，表示了系统模型中的参数

不确定性。假定所考虑的参数不确定性是范数有界的，且

具有以下形式：

［Δ犃 Δ犅２］＝犇犉（狋）［犈１ 犈２］ （２）

式中，犇∈犚
狀×狉、犈１∈犚

狇×狀、犈２∈犚
狇×犿为适当维数的已知常数

矩阵；犉（狋）∈犚
狉×狇为反映不确定性的函数矩阵，属于集合

Ω＝ ｛犉（狋）狘犉
Ｔ（狋）犉（狋）≤犐，狋｝

　　本文解决的问题是，寻找控制律狌（狋－犺（狋））＝犓狓（狋－

犺（狋）），使得满足

∫
∞

０
狔
Ｔ（τ）狔（τ）ｄτ＜γ

２

∫
∞

０
狑Ｔ（τ）狑（τ）ｄτ

的γ达到最小，此问题也就是最优犎∞控制问题。

２　飞行器系统的鲁棒犎∞控制

引理１
［１５］
　假设对称矩阵犛∈犚

狀×狀的分块表示为

犛＝
犛１１ 犛１２

犛２１ 犛［ ］
２２

其中，犛１１∈犚
狉×狉，犛１２∈犚

狉×（狀－狉），犛２１∈犚
（狀－狉）×狉，犛２２∈犚

（狀－狉）×（狀－狉），

则以下结论成立：

（１）犛＜０；

（２）犛１１＜０，犛２２－犛
Ｔ
１２犛

－１
１１犛１２＜０；

（３）犛２２＜０，犛１１－犛１２犛
－１
２２犛

Ｔ
１２＜０。

引理２
［１５］
　对σ１（狔）＝狔

Ｔ
犙１狔≥０，假定存在狔

～

∈犚
犿，使

得σ（狔
～）＞０，则以下两条件是等价的：

（１）对使得σ１（狔）≥０的所有非零狔∈犚
犿，狔

Ｔ
犙０狔＞０；

（２）存在正数τ≥０，使得犙０－τ犙１＞０。

引理３
［１５］
　给定适当维数的矩阵犢、犇和犈，其中犢是

对称的，则

犢＋犇犉犈＋犈
Ｔ犉Ｔ犇Ｔ ＜０

对所有满足犉Ｔ（狋）犉（狋）≤犐的矩阵犉成立，当且仅当存在一

个常数ε＞０，使得

犢＋ε犇犇
Ｔ
＋ε

－１犈Ｔ犈＜０ （３）

　　定义１　对于不确定非线性飞行器系统（１），其自治系统

（狌（狋）≡０，狑（狋）≡０）为

狓
·（狋）＝ （犃＋Δ犃）狓（狋）＋犳（狓（狋））

若可以构造一个对该自治系统状态变量狓（狋）的一个二次函

数犞（狓（狋））＝狓Ｔ（狋）犘狓（狋）（犘＝犘Ｔ＞０），满足Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定

的条件，即犞（０）＝０，且对所有非零状态变量满足以下两个

条件：

（１）犞（狓（狋））＞０；

（２）犞
·

（狓（狋））＜０。

则称系统是鲁棒稳定的。

若存在一个状态反馈控制律狌（狋－犺（狋））＝犓狓（狋－犺（狋）），

使得对应的不确定闭环系统狓
·（狋）＝（犃０＋Δ犃）狓（狋）＋（犅２０＋

Δ犅２）犓狓（狋－犺（狋））＋犳（狓（狋））是鲁棒稳定的，则称系统是鲁

棒可稳定的。

定理１　考察不确定非线性飞行器系统（１），当狑（狋）≡

０时，若存在常数τ０＞０、ε＞０、矩阵犓以及对称矩阵犙＞０、

犡＞０，满足

Π 犅２０犓 犐 犡犈Ｔ
１ τ０犡犌

Ｔ

 －（１－犱）犙 ０ 犓Ｔ犈Ｔ２ ０

  －τ０犐 ０ ０

   －ε犐 ０

    －τ０

熿

燀

燄

燅犐

＜０ （４）

则不确定非线性飞行器系统（１）在反馈控制律狌（狋－犺（狋））＝

犓狓（狋－犺（狋））作用下，闭环系统是鲁棒稳定的，其中Π＝犃０犡＋

犡犃Ｔ０＋ε犇犇
Ｔ。

证明　选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

犞（狓（狋））＝狓
Ｔ（狋）犘狓（狋）＋∫

狋

狋－犺（狋）
狓Ｔ（狊）犙狓（狊）ｄ狊

式中，犘、犙为待定正定矩阵。

犞
·

（狓（狋））＝２狓
Ｔ（狋）犘狓

·（狋）＋狓
Ｔ（狋）犙狓（狋）－

（１－犺
·

（狋））（狓Ｔ（狋－犺（狋））犙狓（狋－犺（狋）））≤

２狓Ｔ（狋）犘［（犃０＋Δ犃）狓（狋）＋（犅２０＋Δ犅２）犓狓（狋－犺（狋））＋

犳（狓（狋））］＋狓
Ｔ（狋）犙狓（狋）－（１－犱）狓

Ｔ（狋－犺（狋））犙狓（狋－犺（狋））

令 Ｔ（狋）＝［狓Ｔ（狋） 狓Ｔ（狋－犺（狋）） 犳
Ｔ（狓（狋））］，则

犞
·

（狓（狋））＝ Ｔ（狋）
Ω１１ Ω１２ 犘

 －（１－犱）犙 ０

 

熿

燀

燄

燅０

（狋）
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式中

Ω１１ ＝犘（犃０＋Δ犃）＋（犃０＋Δ犃）
Ｔ犘

Ω１２ ＝犘（犅２０＋Δ犅２）犓

由全局Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件得

Ｔ（狋）
－犌

Ｔ犌 ０ ０

０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ 犐

（狋）≤０ （５）

根据引理２可知，如果存在τ０＞０，满足

　

Ω１１ Ω１２ 犘

 －（１－犱）犙 ０

 

熿

燀

燄

燅０

－τ０

－犌
Ｔ犌 ０ ０

 ０ ０

 

熿

燀

燄

燅０

≤０ （６）

则

犞
·

（狓（狋））＜τ０ Ｔ（狋）

－犌
Ｔ犌 ０ ０

０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ 犐

（狋）≤０

即犞
·

（狓（狋））＜０。

再由定义１可知，闭环系统是鲁棒稳定的。

分别对式（６）进行左乘和右乘ｄｉａｇ（犘
－１，犐，犐），并令犡＝

犘－１得

Ω０１１ Ω０１２ 犐

 －（１－犱）犙 ０

  －τ０

熿

燀

燄

燅犐

≤０ （７）

式中

Ω０１１ ＝ （犃０＋Δ犃）犡＋犡（犃０＋Δ犃）
Ｔ
＋τ０犌

Ｔ犌

Ω０１２ ＝ （犅２０＋Δ犅２）犓

根据引理１和引理３，式（７）与式（４）等价。 证毕

定理２　对于稳定的系统（１），给定γ＞０，如果存在对

称矩阵犡＞０，犙＞０，标量τ＞０，ε＞０和矩阵犢，使得式（８）

成立，则狌（狋－犺（狋））＝犓狓（狋－犺（狋））是系统（１）的γ 次优鲁

棒犎∞控制律。

Φ１ 犅２０犢 τ
－１犐 犅１＋犡犆

Ｔ
１犇１ 犡犌Ｔ 犡犈Ｔ

１ 犡犆Ｔ１

 －（１－犱）犙 ０ ０ ０ 犢Ｔ犈Ｔ２ ０

  －τ
－１犐 ０ ０ ０ ０

   犇Ｔ１犇１－γ
２犐 ０ ０ ０

    －τ
－１犐 ０ ０

     －ε犐 ０

      －

熿

燀

燄

燅犐

＜０ （８）

式中，“”代表由矩阵中对称性得到的矩阵块；Φ１＝犃０犡＋

犡犃Ｔ０＋ε犇犇
Ｔ；犓＝犢犡－１。

证明　选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

犞（狓（狋））＝狓
Ｔ（狋）犘狓（狋）＋∫

狋

狋－犺（狋）
狓Ｔ（狊）犙狓（狊）ｄ狊

式中，犘、犙为狀维待定正定矩阵。

将狌（狋－犺（狋））＝犓狓（狋－犺（狋））代入系统（１）得

犞
·

（狓（狋））＋狔
Ｔ（狋）狔（狋）－γ

２狑Ｔ（狋）狑（狋）＝２狓
Ｔ（狋）犘狓

·（狋）＋

狓Ｔ（狋）犙狓（狋）－（１－犺
·

（狋））狓Ｔ（狋－犺（狋））犙狓（狋－犺（狋））≤

２狓Ｔ（狋）犘［（犃０＋Δ犃）狓（狋）＋（犅２０＋Δ犅２）犓狓（狋－犺（狋））＋

犳（狓（狋））＋犅１狑（狋）］＋狓
Ｔ（狋）犙狓（狋）－（１－犱）狓

Ｔ（狋－犺（狋））·

犙狓（狋－犺（狋））＋狓
Ｔ（狋）犆Ｔ１犆１狓（狋）＋２狓

Ｔ（狋）犆Ｔ１犇１狑（狋）＋

狑Ｔ（狋）犇Ｔ１犇１狑（狋）－γ
２狑Ｔ（狋）狑（狋）＝ξ

Ｔ（狋）Σξ（狋）

式中

ξ
Ｔ（狋）＝ ［狓

Ｔ（狋） 狓Ｔ（狋－犺（狋）） 犳
Ｔ（狓（狋）） 狑Ｔ（狋）］

Σ＝

Φ２ 犘（犅２０＋Δ犅２）犓 犘 犘犅１＋犆
Ｔ
１犇１

 －（１－犱）犙 ０ ０

  ０ ０

   犇Ｔ１犇１－γ
２

熿

燀

燄

燅犐

Φ２ ＝犘（犃０＋Δ犃）＋（犃０＋Δ犃）
Ｔ犘＋犆

Ｔ
１犆１

　　由于非线性函数满足全局Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件，所以犳
Ｔ（狓（狋））

犳（狓（狋））－狓
Ｔ（狋）犌Ｔ犌狓（狋）≤０。由引理２可知，如果存在一个

常数τ＞０，可得

Φ３ 犘（犅２０＋Δ犅２）犓 犘 犘犅１＋犆
Ｔ
１犇１

 －（１－犱）犙 ０ ０

  τ犐 ０

   犇Ｔ１犇１－γ
２

熿

燀

燄

燅犐

＜０ （９）

式中

Φ３ ＝犘（犃０＋Δ犃）＋（犃０＋Δ犃）
Ｔ犘＋犆

Ｔ
１犆１＋τ犌

Ｔ犌

将式（９）左右分别乘以ｄｉａｇ（犘
－１，犐，τ

－１犐，犐），并令犡＝

犘－１得

Φ４ （犅２０＋Δ犅２）犢 τ
－１犐 犅１＋犡犆

Ｔ
１犇１

 －（１－犱）犙 ０ ０

  －τ
－１犐 ０

   犇Ｔ１犇１－γ
２

熿

燀

燄

燅犐

＜０

式中

Φ４ ＝犃０犡＋Δ犃犡＋犡犃
Ｔ
０＋犡

Ｔ
Δ犃＋犡犆

Ｔ
１犆１犡＋τ犡犌

Ｔ犌犡

由引理１即可通过变换得到式（７）。

由于犞
·

（狓（狋））＋狔
Ｔ（狋）狔（狋）－γ

２狑Ｔ（狋）狑（狋）＜０，当初始

状态狓（０）＝０时，有

∫
狋

０
狔
Ｔ（τ）狔（τ）ｄτ＜犞（狓（狋））＋∫

狋

０
狔
Ｔ（τ）狔（τ）ｄτ＜

犞（狓（０））＋γ
２

∫
狋

０
狑Ｔ（τ）狑（τ）ｄτ＝γ

２

∫
狋

０
狑Ｔ（τ）狑（τ）ｄτ
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因此，∫
狋

０
狔
Ｔ（τ）狔（τ）ｄτ＜γ

２

∫
狋

０
狑Ｔ（τ）狑（τ）ｄτ。 证毕

由于本文研究的是变时滞控制系统，为了保证系统在

时滞为零的情况下的性能，根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性推论，在

上面的ＬＭＩ基础上再添加以下不等式：

犃０犡＋犅２０犢＋（犃０犡＋犅２０犢）
Ｔ
＋２σ犡 ＜０ （１０）

可保证系统在时滞为零时线性部分的根的实部小于－σ，从

而在一定程度上改善了系统的快速性。

以上定理是关于系统鲁棒 犎∞次优的，下面讨论系统

（８）鲁棒犎∞最优问题。

定理３　对于稳定的系统（１）和给定的γ＞０，如果优化

问题

ｍｉｎγ

ｓ．ｔ．

Φ１ 犅２０犢 τ
－１犐 犅１＋犡犆

Ｔ
１犇１ 犡犌Ｔ 犡犈Ｔ

１ 犡犆Ｔ１

 －（１－犱）犙 ０ ０ ０ 犢Ｔ犈Ｔ２ ０

  －τ
－１犐 ０ ０ ０ ０

   犇Ｔ１犇１－γ
２犐 ０ ０ ０

    －τ
－１犐 ０ ０

     －ε犐 ０

      －

熿

燀

燄

燅犐

＜０

有解（τ
～，ε

～，犙
～

，犡
～

，犢
～

），则狌
～（狋－犺（狋））＝犢

～

犡
～
－１狓（狋－犺（狋））为系

统（１）的最优鲁棒犎∞控制律。由定理２即可得证。

３　仿真验证及结果分析

对某型号滑翔式飞行器建立非线性模型，状态变量为

狓（狋）＝［α　ω狕　β　ω狔　γ　ω狓］
Ｔ，系统控制输入为狌（狋）＝

［δφ　δ 　δγ］
Ｔ，系统输出为狔（狋）＝［α　β　γ］

Ｔ。其中α、β、

γ分别为飞行器攻角、侧滑角、滚转角；ω狕、ω狔、ω狓分别为俯

仰、偏航、滚转角速度；δφ、δ 、δγ 为俯仰、偏航、滚转舵

偏角。

采用部分线性化的方法对模型中非线性特性不强的部

分进行线性化。系统有关参数为

犃０ ＝

－０．９５０９ ０．０２３３ ０ ０ ０ ０

－０．８２１７ －０．９７２６ －０．７３２８ ０ ０ ０

０ ０ －０．９５５３ ０．１０９０ ０ ０．６９１５

０ ０ －０．４４９３ －０．５８０６ ０ ０

０ ０ ０ ０ －０．５１８５ ０．６０３５

－０．９６７３ ０ ０ ０ ０ －０．

熿

燀

燄

燅７８８７

犅１ ＝ ［０．１ ０．１ ０．１ ０．１ ０．１ ０．１］Ｔ

犅２０ ＝

－０．０００４ ０ ０

－３．１７８６ ０ ０

０ ０ ０．０００１

０ －０．２６８４ １．４１５９

０ ０ ０

０ ０．４５７１ －１８．

熿

燀

燄

燅９５５

犆１ ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ １ ０ ０ ０

熿

燀

燄

燅０ ０ ０ ０ １ ０

，犇１ ＝０

犇＝

０．０１ ０ ０ ０．０２ ０．１ ０

０．０２ ０．０２ ０．１ ０．０１ ０．２ ０．０１

０ ０ ０．０１ ０．０１ ０．１ ０．００１

０ ０ ０．０１ ０．０２ ０．１ ０．００１

０．１ ０ ０ ０．０１ ０ ０

０．０４ ０ ０．０１ ０ ０ ０．

熿

燀

燄

燅０４

犈１ ＝

０．０４ ０ ０ ０ ０ ０

０．０４２３ ０．０２ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０．０１ ０．０２ ０ ０．１４

０ ０ ０．０２１３ ０．０１ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０

０．０１ ０ ０．９１２８ ０ ０ ０．

熿

燀

燄

燅０１

犈２ ＝

０ ０ ０

０．１０１４ ０．０１ ０

０ ０．０１ ０

０ ０．４１ ０．４３４

０ ０ ０

０ ０．１５５ ０．

熿

燀

燄

燅５９０５

犉为随机对角矩阵，其元素绝对值小于１。系统的非线性特

性为

犳（狓（狋））＝ ｛１３ ｓｉｎ狓（狋）＋
１

２ ［ｓｉｎ ２狓（狋）＋
π］１２ －

１

２
ｓｉｎ

π｝１２
选取犌＝０．５犐。系统的实际输入时滞为５ｍｓ。取犱＝
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０．０１，γ＝０．５，根据定理２，并添加式（１０）（σ＝１．５），利用 Ｙａｌｍｉｐ工具箱求解得到状态反馈控制器为

犓＝

１６．７５８９ ０．４６７８ －０．７４６７ ０．０７８６ ８．５１５９ －１．４２６８

３．６０６５ －０．００９２ ３０．２７２４ ６．１２５４ －７３．４４２５ －１７．２５９０

－０．０７５１ －０．００２６ ０．７２２７ ０．１４５４ －１．４２７２ －０．

熿

燀

燄

燅１５７２

　　在非零初始状态下，系统的稳态响应曲线如图１所

示。其中，α、β、γ分别表示飞行器的攻角、侧滑角、滚转角。

系统的外部干扰为狑（狋）＝ｓｉｎ狋ｃｏｓ狋２，则干扰曲线如图２

所示。

图１　非零初始状态系统稳态响应曲线

图２　干扰变化曲线

在干扰作用下，系统的输出响应曲线如图３所示。图４

为扰动抑制变化曲线，扰动抑制表示为

γ０（狋）＝∫
狋

０
狔
Ｔ（τ）狔（τ）ｄτ／∫

狋

０
狑Ｔ（τ）狑（τ）ｄτ

反映了系统对干扰的抑制作用，数值越小，表明对干扰的抑

制能力越强。

从图３和图４可以看出，当系统存在外部扰动时，所设

计的鲁棒犎∞控制器具有较强的干扰抑制能力。

图３　干扰作用下系统输出曲线

图４　系统对干扰的抑制曲线

４　结束语

针对滑翔式飞行器这一复杂非线性系统，为了使线性

化的模型逼近真实的系统，采用了部分线性化的方法。在

非线性函数满足全局Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件的情况下，推导了不确

定系统鲁棒犎∞控制状态反馈控制律存在的充分条件，并

用ＬＭＩ形式给出了参数化表示，从而保证了干扰抑制的上

界。通过飞行器模型仿真验证，当存在不确定因素以及外

部干扰时，系统能够保持较强的鲁棒稳定性，同时对干扰有

一定的抑制作用。
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