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高超声速飞行器非线性 Ｈ∞姿态控制设计
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摘　要：针对高超声速飞行器倾斜转弯姿态跟踪控制问题，将非线性耦合系统的姿态跟踪控制表述为非线
性Ｈ∞ 控制的指令误差状态空间实现形式．基于非线性系统γ－耗散性及Ｌ

２增益设计准则，设计满足Ｈａｍｉｌ
ｔｏｎＪａｃｏｂｉＩｓａａｃｓ不等式的光滑可微储能函数．在一定假设条件下，利用非线性系统在局部空间内线性伴随系
统的Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程，获得非线性Ｈ∞控制问题在邻近指令误差状态空间的局部空间解，来解决非线性耦合
系统的Ｈ∞ 控制问题．实验结果表明，该方案避免了复杂的ＨａｍｉｌｔｏｎＪａｃｏｂｉＩｓａａｃｓ不等式求解过程．
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　　高超声速飞行器控制问题中稳定性、控制性
能以及鲁棒性等是其主要关心的问题．目前对高
超声速飞行器鲁棒控制研究大部分集中在纵向模

态，且大部分都是以忽略模型之间相互耦合影响

为前提的［１－３］，而非线性鲁棒控制方法普遍是基

于动态逆或基于微分几何精确反馈线性化的控制

策略［４－７］．
基于微分几何的精确反馈线性化过程中要进

行大量繁琐的高阶微分运算，动态逆方法对建模

误差非常敏感［８］，需要实现系统精确建模．倾斜
转弯技术能够适应高超声速飞行器气动外形对空

气动力学参数以及大气条件变化敏感、气动特性

复杂等特性要求，其动力学系统快时变、强耦合．
从已有文献可以看出高超声速飞行器纵向控制问

题已经相当复杂，考虑非线性耦合模型时，控制问

题将变得更复杂，这给实际应用带来较大的难度．
非线性Ｈ∞ 控制作为一种先进的鲁棒控制方

法，其应用因为繁琐的 ＨＪＩ（ＨａｍｉｌｔｏｎＪａｃｏｂｉＩ
ｓａａｃｓ）不等式求解而受限．文献［９－１０］基于 Ｌ２

增益分析，提出了平滑仿射非线性系统 Ｈ∞ 控制
的完整解决方案．文献［１１－１２］将上述方法扩展
到含有非光滑摩擦力的动力学模型，并应用于机



械控制．本文针对高超声速飞行器非线性耦合系
统倾斜转弯姿态跟踪控制问题，建立高超声速飞

行器Ｈ∞ 倾斜转弯姿态跟踪模型，为了解决该非
线性耦合系统控制问题，放宽文献［１１－１２］的应
用条件，设计非线性Ｈ∞ 姿态跟踪控制器．该方案
通过求解非线性Ｈ∞ 控制问题在邻近指令状态点
的局部空间解，避免非线性 Ｈ∞ 控制设计中复杂
的ＨＪＩ不等式求解过程，通过仿真验证了该方法
满足高超声速飞行器倾斜转弯姿态跟踪控制设计

要求，具备较好的鲁棒性能．

１　高超声速飞行器姿态跟踪动力学模型
　　高超声速飞行器倾斜转弯Ｈ∞ 姿态控制设计

目的是设计Ｈ∞ 控制器使得飞行器滚转角γ跟踪
滚转角指令γｃ，攻角α跟踪攻角指令αｃ，保持侧滑
角β跟踪βｃ＝０，且系统内部渐近稳定．因此选取
状态变量为

ｅ＝［ｅ１　ｅ２　ｅ３　ｅ４　ｅ５　ｅ５］
Ｔ． （１）

式中：ｅ１＝γｃ－γ；ｅ２＝αｃ－α；ｅ３＝βｃ－β；ｅ４＝
ωｘ；ｅ５ ＝ωｙ；ｅ６ ＝ωｚ．

建立高超声速飞行器倾斜转弯姿态跟踪动力

学模型为

ｅ＝ｆ（ｅ）＋ｇ１（ｅ）ｗ＋ｇ２（ｅ）ｕ，

ｚ＝ｈ１（ｅ），

ｙ＝ｈ２（ｅ）
{

．

（２）

　　由式（１）可得：
γ＝γｃ－ｅ１；α＝αｃ－ｅ２；β＝βｃ－ｅ３；

ωｘ ＝ｅ４；ωｙ ＝ｅ５；ωｚ＝ｅ６．
　　那么式（２）中的各个函数计算为

ｆ（ｅ）＝［ｆ１　ｆ２　ｆ３　ｆ４　ｆ５　ｆ６］
Ｔ． （３）

其中

ｆ１ ＝γｃ－ｅ４，
ｆ２ ＝αｃ－｛－ｅ４ｃｏｓ（αｃ－ｅ２）ｔａｎ（βｃ－ｅ３）＋

ｘ５ｓｉｎ（αｃ－ｅ２）ｔａｎ（βｃ－ｅ３）＋ｅ６＋
［Ｙ０＋Ｙα（αｃ－ｅ２）］／ｃｏｓ（βｃ－ｅ３）｝，

ｆ３ ＝β
·

ｃ－［ｅ４ｓｉｎ（αｃ－ｅ２）＋ｅ５ｃｏｓ（αｃ－ｅ２）＋
Ｚβ（βｃ－ｅ３）］，

ｆ４ ＝Ｍωｘｘ ｅ４＋Ｍαωｘｘ （αｃ－ｅ２）ｅ４＋
Ｍαｘ（αｃ－ｅ２）＋（Ｉｙ－Ｉｚ）ｅ５ｅ６／Ｉｘ，

ｆ５ ＝Ｍωｙｙ ｅ５＋Ｍαωｙｙ （αｃ－ｅ２）ｅ５＋
Ｍβｙ（βｃ－ｅ３）＋（Ｉｚ－Ｉｘ）ｅ４ｅ６／Ｉｙ，

ｆ６ ＝Ｍｚ０＋Ｍωｚｚ ｅ６＋Ｍαωｚｚ （αｃ－ｅ２）ｅ６＋
Ｍαｚ（αｃ－ｅ２）＋（Ｉｘ－Ｉｙ）ｅ４ｅ５／Ｉｚ．

　ｗ（ｘ）＝［ｗ１　ｗ２　ｗ３　ｗ４　ｗ５　ｗ６］
Ｔ． （４）

其中

ｗ１ ＝ｔａｎ［ｅ５ｃｏｓ（γｃ－ｅ１）－ｅ６ｓｉｎ（γｃ－ｅ１）］，
ｗ２ ＝ｇ［ｓｉｎｓｉｎ（αｃ－ｅ２）＋ｃｏｓｃｏｓ（γｃ－ｅ１）·

ｃｏｓ（αｃ－ｅ２）］／ｖｃｏｓ（βｃ－ｅ３），
ｗ３ ＝ｇ［ｓｉｎｃｏｓ（αｃ－ｅ２）ｓｉｎ（βｃ－ｅ３）－

ｃｏｓｃｏｓ（γｃ－ｅ１）ｓｉｎ（αｃ－ｅ２）ｓｉｎ（βｃ－ｅ３）＋
ｃｏｓｓｉｎ（γｃ－ｅ１）ｃｏｓ（βｃ－ｅ３）］／ｖ，

ｗ４ ＝ｗ５ ＝ｗ６ ＝０，
ｇ１（ｅ）＝Ｉ６×６， （５）

ｇ２（ｅ）＝

０ ０ ０

０ ０ Ｙδｚ
ｃｏｓ（βｃ－ｅ３）

Ｚδｘ Ｚδｙ ０
Ｍδｘｘ Ｍδｙｙ ０

Ｍδｘｙ Ｍδｙｙ ０

０ ０ Ｍδｚ























ｚ

， （６）

ｈ１（ｅ）＝
ｃ１ｅ１＋ｃ４ｅ４
ｃ２ｅ２＋ｃ６ｅ６
ｃ３ｅ３＋ｃ５ｅ










５

． （７）

式中ｃ１ ～ｃ６为常数参量．
ｈ２（ｅ）＝［ｅ１　ｅ２　ｅ３　ｅ４　ｅ５　ｅ６］

Ｔ． （８）
跟踪动力学模型式（２）没有作γ、α、β小角度

假设，没有作三通道解耦处理，是一个严重非线性

耦合系统，其中耦合包含了惯性耦合、气动耦合及

控制量耦合．

２　一种非线性Ｈ∞控制方法的全局解

文献［１１－１２］中为了解决包含非光滑摩擦
力的非线性机械模型 Ｈ∞ 控制问题，对被控模型
做出了很多的假设限制条件．为了借鉴其控制方
案设计思路应用于连续光滑的高超声速飞行器非

线性姿态跟踪动力学模型，放宽其应用限制条件，

对于形如式（２）的光滑非线性耦合系统，做出如
下假设为：

假设１　ｅ∈Ｒｎ，ｕ∈ Ｒｍ，ｗ∈ Ｒｒ，ｚ∈ Ｒｌ，
ｙ∈Ｒｐ；

假设 ２　ｆ（ｅ），ｇ１（ｅ），ｇ２（ｅ），ｈ１（ｅ），ｈ２（ｅ）
是分段连续函数，且满足局部Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件；

假设３　存在反馈控制ｕ使得式（２）渐近稳定．
那么非线性系统式（２）的 Ｈ∞ 控制问题表述

为：给定正数λ＞０，设计反馈控制器为
ｕ＝Ｋ（ｙ）． （９）

使得对任意给定的ｔ＞０，当初始状态ｅ０ ＝０，初
始内状态ξ０ ＝０时，表示为

∫
ｔ

０
‖ｚ（ｔ）‖２ｄｔ＜λ２∫

ｔ

０
‖ｗ（ｔ）‖２ｄｔ．（１０）

·９２１·第９期 王　延，等：高超声速飞行器非线性Ｈ∞ 姿态控制设计



即使得闭环非线性耦合系统式（２），式（９）的 Ｌ２

增益 ＜λ．这样，如果该系统是零状态可检测的
（即当ｚ（ｔ）→０时，ｅ（ｔ）→０成立），根据ＬａＳａｌｌａ
定理可知ｅ０＝０是该系统的渐近稳定平衡点

［１４］．
为了解决上述问题，做出下述２个假设：
假设４　存在平滑正定函数 Ｖ（ｅ），使得 ＨＪＩ

不等式成立．
Ｖ
ｔ
＋Ｖ
ｘ
ｆ（ｅ）＋λ２σＴ１（ｅ）σ１（ｅ）－

σ２（ｅ）σ
Ｔ
２（ｅ）＋ｈ

Ｔ
１（ｅ）ｈ１（ｅ）≤０． （１１）

其 中：σ１（ｅ） ＝ １
２λ２
ｇＴ１（ｅ）（

Ｖ
ｅ
）Ｔ； σ２（ｅ） ＝

－１２ｇ
Ｔ
２（ｅ）（

Ｖ
ｅ
）Ｔ．

假设５　 存在分段连续函数，平滑半正定函
数Ｗ（ｅ，ξ）且Ｗ（ｅ０，ξ）正定，使得ＨＪＩ不等式成
立为

Ｗ
ｔ
＋ Ｗ
ｅ
Ｗ
[ ]ξｆｅ（ｅ，ξ）＋［σ２（ξ）－σ２（ｅ）］Ｔ·

［σ２（ξ）－σ２（ｅ）］＋λ
２φＴ（ｅ）φ（ｅ）≤０． （１２）

其中

ｆｅ（ｅ，ξ）＝

　
ｆ（ｅ）＋ｇ１（ｅ）σ１（ｅ）＋ｇ２（ｅ）σ２（ξ）

ｆ（ξ）＋ｇ１（ξ）σ１（ξ）＋ｇ２（ξ）σ２（ξ）＋

　Ｇ（ｔ）（ｈ２（ｅ）－ｈ２（ξ









））

，

φ（ｅ）＝ １
２λ２
ｇＴ１（ｅ）

Ｗ
( )ｅ

Ｔ
．

　　在假设４，５基础上有下列定理：
定理１　若假设４），５）对于非线性耦合系统

式（２）成立，那么存在反馈控制为
ξ＝ｆ（ξ）＋ｇ１（ξ）σ１（ξ）＋ｇ２（ξ）σ２（ξ）＋

　　　Ｇ（ｔ）（ｙ（ｅ）－ｈ２（ξ）），

ｕ＝σ２（ξ）
{

．

（１３）

使得非线性耦合系统式（２）全局渐近稳定，
闭环系统式（２），式（９）的Ｌ２增益 ＜λ．

证明　首先定义函数为

Ｈ＝Ｖ
ｔ
＋ｖ
ｅ
［ｆ（ｅ）＋ｇ１（ｅ）ｗ＋ｇ２（ｅ）ｕ］＋

ｈＴ１（ｅ）ｈ１（ｅ）＋ｕ
Ｔｕ－λ２ｗＴｗ． （１４）

将式（１４）分别对ｗ、ｕ求导，得出
Ｈ
ｗ ｗ＝σ１

ｕ＝σ２

＝Ｖ
ｅ
ｇ１（ｅ）－２λ

２σＴ１（ｅ）＝０，

Ｈ
ｕ ｗ＝σ１

ｕ＝σ２

＝Ｖ
ｘ
ｇ２（ｅ）＋２σ

Ｔ
２（ｅ）＝０．

将式（１４）用泰勒级数展开为
　Ｈ＝Ｈ｜ｗ＝σ１，ｕ＝σ２－λ

２‖ｗ－σ１（ｅ）‖
２＋

‖ｕ－σ２（ｅ）‖
２ ＝Ｖ

ｔ
＋Ｖ
ｅ
ｆ（ｅ）＋

λ２σＴ１（ｅ）σ１（ｅ）－σ２（ｅ）σ
Ｔ
２（ｅ）＋ｈ

Ｔ
１（ｅ）ｈ１（ｅ）－

λ２‖ｗ－σ１（ｅ）‖
２＋‖ｕ－σ２（ｅ）‖

２．
假设４，计算为

Ｈ
ｗ＝σ１，ｕ＝σ２

≤０．

　　那么
Ｈ≤‖ｕ－σ２（ｅ）‖

２－λ２‖ｗ－σ１（ｅ）‖
２．

　　因此得到：
Ｖ
ｔ
＋Ｖ
ｅ
［ｆ（ｅ）＋ｇ１（ｅ）ｗ＋ｇ２（ｅ）ｕ］≤

　　‖ｕ－σ２（ｅ）‖
２－λ２‖ｗ－σ１（ｅ）‖

２－
　　‖ｈ１（ｅ）‖

２－‖ｕ‖２＋λ２‖ｗ‖． （１５）
接着，定义函数为

Ｈｅ＝
Ｗ
ｔ
＋ Ｗ
ｅ

Ｗ
[ ]ξ［ｆｅ（ｅ，ξ）＋ｇ１（ｅ）ｗ］＋

［σ２（ξ）－σ２（ｅ）］
Ｔ［σ２（ξ）－σ２（ｅ）］＋λ

２ｗＴｗ．

（１６）
同理可得

Ｈｅ≤－λ
２‖ｗ－φ（ｅ）‖２． （１７）

Ｗ
ｔ
＋ Ｗ
ｅ

Ｗ
[ ]ξ［ｆｅ（ｅ，ξ）＋ｇ１（ｅ）（ｗ－σ１（ｅ））］≤

　　 －λ２‖ｗ－σ１（ｅ）－φ（ｅ）‖
２－

　　‖σ２（ξ）－σ２（ｅ）‖
２＋λ２‖ｗ－σ１（ｅ）‖

２．

（１８）
那么构造有界正定函数为

Ｕ（ｅ，ξ）＝Ｖ（ｅ）＋Ｗ（ｅ，ξ）． （１９）
　　将式（１９）对时间ｔ求导为：
１）当ｗ＝０，得出

　ｄＵｄｔ≤－‖ｈ１（ｅ）‖
２－λ２‖σ１（ｅ）＋φ（ｅ）‖

２－

　　‖σ２（ξ）‖
２≤０．

闭环非线性系统式（２），式（９）渐近稳定．
２）当ｗ≠０，得出

　ｄＵｄｔ≤ －‖ｚ‖
２＋λ２‖ｗ‖２－

‖ｗ－σ１（ｅ）－φ（ｅ）‖
２． （２０）

任意给定的ｔ＞０，当初始状态（ｅ０，ξ０）＝（０，
０）时，对式（２０）积分得出

∫
ｔ

０
（－‖ｚ‖２＋λ２‖ｗ‖２）ｄｔ＞０．

即

∫
ｔ

０
‖ｚ（ｔ）‖２ｄｔ＜λ２∫

ｔ

０
‖ｗ（ｔ）‖２ｄｔ．

闭环非线性系统式（２），式（９）的Ｌ２增益 ＜λ．
证毕．
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因此，式（１３）即为上述非线性 Ｈ∞ 控制问题
的全局解．实际上，在飞行器控制应用中不是必须
得到全局解，而只需要在飞行航迹附近的局部空

间内使得系统渐近稳定，Ｌ２增益 ＜λ即能够满足
飞行器飞行要求，这样将大大简化控制器设计的

难度．

３　非线性控制的局部状态空间解
若非线性系统式（２）同时满足下述假设：
假设６　 对任意给定的 ｔ＞０，函数 ｇ１（ｅ），

ｇ２（ｅ），ｈ１（ｅ），ｈ２（ｅ）在邻近ｅ０ ＝０的局部状态空
间内关于ｅ二次连续可微，且在某一给定的局部状
态空间内，一阶、二阶导数分段连续且一致有界．

若满足假设６，则在邻近ｅ０＝０的局部状态空
间内，存在非线性系统式（２）的线性伴随系统为

ｅ＝Ａｅ＋Ｂ１ｗ＋Ｂ２ｕ，
ｚ＝Ｃ１ｅ，
ｙ＝Ｃ２ｅ． （２１）

其中：Ａ＝ｆ
ｅ
（０）；Ｂ１ ＝ｇ１（０）；Ｂ２ ＝ｇ２（０）；

Ｃ１ ＝
ｈ１
ｅ
（０）；Ｃ２ ＝

ｈ２
ｅ
（０）．

若在邻近ｅ０ ＝０的局部状态空间内，线性伴
随系统式（２１）满足可稳定可观测条件，那么文
献［１５］得出了如下结论：

结论１　存在对称半正定矩阵解Ｐ使得指数
稳定为

－Ｐ＝ＰＡ＋ＡＴＰ＋ＣＴ１Ｃ１＋Ｐ［λ
－２Ｂ１Ｂ

Ｔ
１－

Ｂ２Ｂ
Ｔ
２］Ｐ， （２２）

　　　ｅ＝［Ａ－（Ｂ２Ｂ
Ｔ
２－λ

－２Ｂ１Ｂ
Ｔ
１）Ｐ］ｅ． （２３）

结论２　存在对称半正定矩阵解Ｐ使得指数
稳定为

Ｚ＝珟ＡＺ＋Ｚ珟ＡＴ ＋Ｂ１Ｂ
Ｔ
１ ＋Ｚ［λ

－２ＰＢ２Ｂ
Ｔ
２Ｐ－

ＣＴ２Ｃ２］Ｚ， （２４）
ｅ＝［珟Ａ－Ｚ（ＣＴ２Ｃ２－λ

－２ＰＢ２Ｂ
Ｔ
２Ｐ）］ｅ．（２５）

其中：珟Ａ＝Ａ＋λ－２Ｂ１Ｂ
Ｔ
１Ｐ．

由结论１，２可以得出下列推论：
推论２　存在一个正常数ε０，当ε∈（０，ε０）

时，局部伴随线性系统式（２１）的 Ｒｉｃｃａｔｉ方程存
在唯一的有界对称正定解（Ｐε，Ｚε）为

－Ｐε ＝ＰεＡ＋Ａ
ＴＰε＋Ｃ

Ｔ
１Ｃ１＋

　　　　　Ｐε［λ
－２Ｂ１Ｂ

Ｔ
１－Ｂ２Ｂ

Ｔ
２］Ｐε＋εＩ， （２６）

Ｚε ＝珟ＡεＺε＋Ｚε珟Ａ
Ｔ
ε＋Ｂ１Ｂ

Ｔ
１＋

　　　　Ｚε［λ
－２ＰＢ２Ｂ

Ｔ
２Ｐ－Ｃ

Ｔ
２Ｃ２］Ｚε＋εＩ．（２７）

其中：珟Ａε＝Ａ＋λ
－２Ｂ１Ｂ

Ｔ
１Ｐε．

定理３　若满足推论２，那么给定正数常λ＞

０，ε＞０，由式（２６），（２７）解得有界对称正定解
（Ｐε，Ｚε），反馈控制为
ξ＝ｆ（ξ）＋λ－２ｇ１（ξ）ｇ

Ｔ
１（ξ）Ｐεξ－

　ｇ２（ξ）ｇ
Ｔ
２（ξ）Ｐεξ＋ＺεＣ

Ｔ
２（ｙ（ｅ）－ｈ２（ξ）），

ｕ＝－ｇＴ２（ξ）Ｐεξ
{

．

（２８）

使得闭环非线性系统式（２），式（２８）在邻近（ｅ，ξ）＝
（０，０）的局部状态空间内渐近稳定、Ｌ２增益 ＜λ．

证明　由推论２，在（ｅ，ξ）＝（０，０）周围的
局部空间，依据假设条件４，５定义如下函数：

Ｖ（ｅ）＝ｅＴＰεｅ，
Ｗ（ｅ，ξ）＝λ２（ｅ－ξ）ＴＺ－１ε（ｅ－ξ），

Ｇ（ｔ）＝ＺεＣ
Ｔ
２．

　　对应ＨＪＩ不等式式（１１）得到：
Ｖ
ｔ
＝ｅＴＰεｅ， （２９）

Ｖ
ｅ
ｆ（ｅ）＝ｅＴ［ＰεＡ＋Ａ

ＴＰε］ｅ， （３０）

λ２σＴ１（ｅ）σ１（ｅ）＝λ
－２ｅＴＰεＢ１Ｂ

Ｔ
１Ｐεｅ，（３１）

－σＴ２（ｅ）σ２（ｅ）＝－ｅ
ＴＰεＢ２Ｂ

Ｔ
２Ｐεｅ， （３２）

ｈＴ１（ｅ）ｈ１（ｅ）＝ｅ
ＴＣＴ１Ｃ１ｅ． （３３）

　　将式（２９）～（３３）代入式（１１）得到：
Ｖ
ｔ
＋Ｖ
ｅ
ｆ（ｅ）＋λ２σＴ１（ｅ）σ１（ｅ）－

　　　σ２（ｅ）σ
Ｔ
２（ｅ）＋ｈ

Ｔ
１（ｅ）ｈ１（ｅ）≤

　　　ｅＴ（〗Ｐε＋ＰεＡ＋Ａ
ＴＰε＋Ｐε［λ

－２Ｂ１Ｂ
Ｔ
１－

　Ｂ２Ｂ
Ｔ
２］Ｐε＋Ｃ

Ｔ
１＋Ｃ１｝ｅ

Ｔ≤０． （３４）
对应不等式ＨＪＩ式（１２）得到：
Ｗ
ｔ
＝λ２（ｅ－ξ）ＴＺ－１ε（ｅ－ξ）， （３５）

Ｗ
[ ]ｅ Ｗ

ξ
ｆｅ（ｅ，ξ）≤λ

２（ｅ－ξ）Ｔ｛Ｚ－１εＡε＋

　　　ＡＴεＺ
－１
ε －２Ｃ

Ｔ
２Ｃ２｝（ｅ－ξ）， （３６）

［σ２（ξ）－σ２（ｅ）］
Ｔ［σ２（ξ）－σ２（ｅ）］＝

（ｅ－ξ）Ｔ［ＰεＢ２Ｂ
Ｔ
２Ｐεε］（ｅ－ξ）， （３７）

λ２φＴ（ｅ）φ（ｅ）＝λ２（ｅ－ξ）Ｔ｛Ｚ－１εＢ１Ｂ
Ｔ
１Ｚ

－１
ε ＋

　　　ＣＴ２Ｃ２｝（ｅ－ξ）． （３８）
由式（２７）得到方程：
－Ｚ－１ε ＝珟ＡεＺ

－１
ε ＋Ｚ

－１
ε
珘ＡＴε＋Ｚ

－１
εＢ１Ｂ

Ｔ
１Ｚ

－１
ε·

　　　　［λ－２ＰεＢ２Ｂ
Ｔ
２Ｐε－Ｃ

Ｔ
２Ｃ２］＋εＺ

－２
ε． （３９）

将式（３５）～（３９）代入式（１２）得到：
Ｗ
ｔ
＋ Ｗ
ｅ

Ｗ
[ ]ξｆｅ（ｅ，ξ）＋［σ２（ξ）－

　　　σ２（ｅ）］
Ｔ［σ２（ξ）－σ２（ｅ）］＋

　　　λ２φＴ（ｅ）φ（ｅ）≤λ２（ｅ－ξ）Ｔ｛Ｚ－１ε ＋
　　　Ｚ－１εＡ＋Ａ

ＴＺ－１ε ＋［λ
－２ＰεＢ２Ｂ

Ｔ
２Ｐ－

　　　ＣＴ２Ｃ２］＋Ｚ
－１
εＢ１Ｂ

Ｔ
１Ｚ

－１
ε｝（ｅ－ξ）

Ｔ ＝
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　　　 －ελ２（ｅ－ξ）ＴＺ－２ε（ｅ－ξ）≤０． （４０）
根据定理１，由式（３４），（４０）得出反馈控制

式（２８）是式（２）的非线性 Ｈ∞ 控制问题在邻近
（ｅ，ξ）＝（０，０）的局部状态空间内的局部解．

证毕．
实际应用中，根据高超声速飞行器Ｈ∞ 倾斜转

弯姿态跟踪控制系统模型式（２），在飞行航迹附近
的状态空间内，求解邻近指令状态点（ｅ，ξ）＝
（０，０）的局部状态空间解式（２８），使得闭环非线性
系统式（２），式（２８）在上述局部空间内Ｌ２增益 ＜
λ，系统渐近稳定．

４　仿真结果
选择仿真条件：飞行高度ｈ＝５０ｋｍ，马赫数

Ｍ ＝２０．应用Ｍａｔｌａｂ软件进行跟踪１０°滚转角方
波指令、１０°攻角方波指令和０°侧滑角指令控制
系统仿真验证．仿真中，三通道舵偏与实际中３个
舵面舵偏的关系为

δｘ ＝（δ１－δ２）／２，

δｙ ＝δ３，

δｚ＝（δ１＋δ２）／２
{

．

（４１）

　　如图１，当从弹身后方沿机体系 Ｘ轴向前观
察时，安装在右翼后缘的右侧升降舵记为δ１，安装
在左翼后缘的左侧升降舵记为 δ２，安装在垂尾后
缘的方向舵记为δ３．左、右升降舵后缘下偏为正偏
转，方向舵后缘右偏为正偏转．
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图１　高超声速飞行器

　　仿真中，假设实际舵系统为二阶环节，舵系统
的输入指令与实际输出之间的传递函数为

Ｇ（ｓ）＝
ω２ｎａｃｔ

ｓ２＋２ωｎａｃｔξｎａｃｔｓ＋ω
２
ｎａｃｔ
．

式中：自然振荡频率 ωｎａｃｔ＝４４ｒａｄ／ｓ；阻尼系数

ξｎａｃｔ＝１／槡２．考虑实际舵系统角速率的限制，在二
阶环节之后加入角速率限幅器，限幅大小为：

±３００ｄｅｇ／ｓ．考虑实际舵系统偏转角限制，在速
率限幅器之后加入偏转角限幅器，δ１、δ２和δ３的限
幅大小为 ±２０°．

仿真结果如图２～７所示，设计的控制方法满
足设计要求：控制系统具有良好的指令跟踪能力，

侧滑角β趋近于０°，最大误差 ＜２°；跟踪攻角α方

波指令，稳态误差 ＜２％；跟踪滚转角γ稳态误差 ＜
１％，γ响应有些缓慢，是因为系统实际舵面控制
作用耦合，按照式（４１）的实际舵面分配，舵效无
法同时使２个通道的跟踪效果达到最优；控制系
统具备很好的鲁棒性能，当气动参数摄动±３０％
时，跟踪控制效果影响很小．
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图２　滚转角响应
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图３　攻角响应
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图４　侧滑角响应

　　实际上，仿真中可实现气动参数摄动 ±３８％
时仍有较好的鲁棒性能，当超出这个范围控制结

果将发散．即参数摄动＜±３８％，系统处于满足本
文控制策略的局部状态空间内，参数摄动 ＞
±３８％，系统就超出了非线性控制器局部状态空
间解的设计范围．实际工程中该控制策略在多大
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范围的局部状态空间内可行，还与具体被控对象

模型有关．
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图５　滚转通道舵偏
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图６　偏航通道舵偏
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图７　俯仰通道舵偏

５　结　论
１）针对高超声速飞行器非线性耦合系统姿

态跟踪控制问题，建立高超声速飞行器 Ｈ∞ 倾斜
转弯姿态跟踪控制系统模型，设计非线性 Ｈ∞ 姿
态跟踪控制器．
２）该方法利用局部空间内伴随系统的

Ｒｉｃｃａｔｉ微分方程，避免了非线性 Ｈ∞ 控制问题中
复杂繁琐的ＨＪＩ不等式解算过程，便于实际应用．
仿真验证了该方法满足性能设计要求，具备较强

的鲁棒性能．
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