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摘 要: 针对动态逆方法作为一种先进飞行器控制方法因需被控对象精确的数学模型而难以保证算法鲁棒性的问
题,在深入研究飞行器的不确定性模型基础上,将动态逆方法作为鲁棒控制的内环,对模型不确定性进行外环鲁棒控

制补偿.在传统𝐻∞控制基础上进行了𝜇综合的分析与设计,并进行了最差情况分析.从仿真结果可以看出,这种方

法既保证了动态逆方法的鲁棒性,又提高了整体控制性能.
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Abstract: For the problem that dynamic inversion control as an advanced control method of aircraft needs for precise

mathematical model, so its robustness is difficult to be ensured. Therefore, the uncertainty model of aircraft is introduced

deeply. The dynamic inversion method is used as inner loop of robust control, and robust control is to compensate for model

uncertainty as outer loop. By the analysis and design of 𝜇 based on traditional 𝐻∞, the worst-case analysis is given. The

simulation results show that the method can improve the robustness and the performance of the aircraft.
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1 引引引 言言言

动态逆方法以其优越的非线性控制能力,成为飞

行器控制中的研究热点. 而由于飞行器的建模过程本

身即是不精确的,气动参数摄动、外界干扰以及求逆

计算的误差均限制了动态逆方法的使用. 许多学者对

如何补偿动态逆进行了研究. Eric等[1]将动态逆与神

经网络相结合,利用神经网络的非线性逼近能力补偿

动态逆方法的误差,并从李亚普诺夫函数出发证明了

这种结构的稳定性. Stefan等[2]采用L1自适应控制器

修正动态逆的模型逆误差,对实际的飞行数据进行校

验并获得了较好的控制效果.现有的一些动态逆补偿

方法只是单纯考虑模型的逆误差,忽略了模型本身的

摄动影响.根据误差的具体情况有针对性地设计控制

器,将是这一问题更好的解决办法.

利用线性分式变换 (LFT)模型将系统模型的各

部分误差分离[3], 对动态逆方法进行鲁棒性能验证,

是将动态逆推广为更实用的方法之一. Juliana等[4]

针对飞行器进行LFT建模后, 采用了内环NDI控制,

外环 PI/PD控制的方法进行飞行控制律设计. Howard

等[5]将 Juliana的理论应用于超音速飞机的控制律

设计中, 利用参数的不确定性来表示系统间的耦

合, 并进行了线性仿真. Yew等[6]则对LFT模型采用

了𝐻∞控制和𝜇控制器进行比较分析,并对一种微小

型无人机进行了 6-DOF非线性仿真,得到了满意的仿

真结果.

本文针对其鲁棒性难以保证的问题,利用动态逆

的非线性控制能力,提出了飞行器动态逆与鲁棒控制

相结合的控制思想.文中将动态逆作为内环,对原非
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线性模型进行非线性动态逆设计.之后将内环作为外

环的控制对象,对内环具有线性化特性的综合模型进

行LFT变换, 从而建立内环不确定模型, 利用𝜇综合

与分析对快回路外环进行了𝜇-𝐻∞控制器设计.最后,

根据模型的最差参数组合,将经本文设计的𝜇-𝐻∞控

制器、𝐻∞控制器以及自适应控制器的控制效果进行

了对比和分析.仿真结果表明, 𝜇-𝐻∞控制器对系统内

部不确定性的鲁棒性和系统外部抗干扰能力的表现

能够达到满意效果.

2 不不不确确确定定定系系系统统统的的的LFT模模模型型型
2.1 结结结构构构化化化参参参数数数不不不确确确定定定性性性

飞行器模型所包含的与具体参数有关的建模误

差, 由结构化不确定性表示, 其被描述为对象状态空

间模型中参数的摄动. 通过实验手段得到的气动参

数与惯量参数不准确, 影响飞行器模型结构不确定

性的参数主要表现在静导数、动导数、舵面效率和惯

量的摄动,因此主要选择这 4种参数作为系统不确定

参数. 为后面进行𝜇-分析作准备,需要将具有摄动范

围 [𝛿−, 𝛿+]的 𝛿进行标准归一化处理成 𝛿
′
, 𝛿与 𝛿

′
的关

系如下所示[7]:

𝛿 =
𝛿+ + 𝛿−

2
+

𝛿+ − 𝛿−

2
𝛿
′
. (1)

其中: 𝛿 ∈ [𝛿−, 𝛿+], 𝛿
′ ∈ [−1, 1]. 这样,不确定参数被分

成标称部分和摄动部分两部分. 式 (1)是一种具有中

心值的参数归一化方法,对于非中心值参数可参考文

献 [8]的方法. 飞行器主要不确定参数的标称部分取

值如表 1所示.

表 1 主要的不确定参数

不确定参数 𝐶𝐷𝛼 𝐶𝑙𝑟 𝐶𝐿𝛼 𝐶𝑛𝑝 𝐶𝑚𝑞 𝐶𝑛𝑟 𝐶𝑌 𝛿𝑟 𝐶𝑙𝛿𝑎 𝐶𝑙𝛽 𝐶𝑙𝛿𝑟

标称值 0.324 9 -0.093 5 6.650 1 0.026 4 -8.811 2 -0.276 9 -0.410 3 -0.193 7 -0.213 8 -0.031 4

不确定参数 𝐶𝑛𝛽 𝐶𝑛𝛿𝑟 𝐶𝑚𝛼 𝐶𝑚𝛿𝑒 𝐶𝑙𝑝 𝐶𝑚𝑞 𝐶𝑌 𝛽 𝐼𝑥/(kg ⋅ m2) 𝐼𝑦/(kg ⋅ m2) 𝐼𝑧/(kg ⋅ m2)

标称值 -0.154 9 -0.163 1 -2.438 7 -1.172 1 -0.647 9 -8.902 1 -0.813 4 1.014 × 107 1.987 × 107 1.031 × 107

2.2 非非非结结结构构构不不不确确确定定定性性性

参数摄动与系统间实际结构未知的情况,称作非

结构化不确定性,其可分为加成和乘积型两类. 设标

称模型为𝑃 ,模型误差为Δ,用权重𝑊1和𝑊2对Δ加

以度量,不确定项可以表示为𝑊1Δ𝑊2,则加成不确定

性中,新的系统表示为Π = 𝑃 +𝑊1Δ𝑊2;乘积不确定

性中,新系统则表示为Π = (1 +𝑊1Δ𝑊2)𝑃 . 文献 [9]

对于这两种结构的稳定性进行了分析,当系统具有加

成及乘积不确定性时,可用等效转换的方式使其成为

结构化误差.

2.3 LFT建建建模模模

将前述的结构不确定性和非结构不确定性分别

用纯量形式和全量形式对系统进行标准化的线性分

式变换 (LFT), Δ为系统的整个不确定结构块,其广义

摄动模型为

Δ = diag(𝛿1𝐼𝑟1 , 𝛿2𝐼𝑟2 , ⋅ ⋅ ⋅ , 𝛿𝑠𝐼𝑟𝑠 ,Δ1,Δ2, ⋅ ⋅ ⋅ ,Δ𝐹 ).

(2)

其中: 𝛿𝑖 ∈ C, Δ𝑗 ∈ C𝑚𝑗×𝑚𝑗 , 1 ⩽ 𝑖 ⩽ 𝑆, 1 ⩽ 𝑗 ⩽ 𝐹 .

𝛿𝑖是表 1中的结构不确定参数, Δ𝑗是第 2.2节中的非

结构不确定块, 𝑟𝑖和𝑚𝑗分别表示纯量和全量不确定

性的维数. LFT具有上LFT和下LFT两种形式, 其相

应的计算公式为

𝐹𝑢(𝑀,Δ) = 𝑀22 +𝑀21Δ(𝐼 −𝑀11Δ)−1𝑀12,

𝐹𝑙(𝑀,Δ) = 𝑀11 +𝑀12Δ(𝐼 −𝑀22Δ)−1𝑀21,

𝑀 =

[
𝑀11 𝑀12

𝑀21 𝑀22

]
. (3)

当参数摄动呈现为线性时,可用第 2.1节中的结

构不确定参数进行不确定描述;当参数摄动呈现非线

性时,可将该参数表述为不确定量 𝛿的𝑚次多项式函

数𝑃 (𝛿) = 𝑎0 + 𝑎1𝛿 + ⋅ ⋅ ⋅+ 𝑎𝑚𝛿𝑚. 由于气动参数较小,

忽略 3阶以上高阶小项后令 𝛿1 = 𝛿, 𝛿2 = 𝛿2, 𝑃 (𝛿)可

以表示成下LFT形式𝑃 (𝛿) = 𝐹𝑙(𝑋, 𝛿𝐼), 从而转化为

线性摄动,其中

𝑋 =

⎡⎢⎣ 𝑎0 𝑎1 𝑎2

1 0 0

0 1 0

⎤⎥⎦ .

对于结构化不确定性,需要将系统矩阵中受不确

定参数影响的各项展开, 忽略高阶项并整理成𝐴0 +∑
𝛿𝑖𝐴𝑖, 𝐵0 +

∑
𝛿𝑖𝐵𝑖, ⋅ ⋅ ⋅ . 结构化不确定系统的标

准型为

[
𝑥̇

𝑦

]
=

⎡⎢⎢⎢⎣
𝐴0 +

𝑚∑
𝑖=1

𝛿𝑖𝐴𝑖 𝐵0 +

𝑚∑
𝑖=1

𝛿𝑖𝐵𝑖

𝐶0 +

𝑚∑
𝑖=1

𝛿𝑖𝐶𝑖 𝐷0 +

𝑚∑
𝑖=1

𝛿𝑖𝐷𝑖

⎤⎥⎥⎥⎦
[
𝑥

𝑢

]
=

([
𝐴0 𝐵0

𝐶0 𝐷0

]
+

𝑚∑
𝑖=1

𝛿𝑖

[
𝐴𝑖 𝐵𝑖

𝐶𝑖 𝐷𝑖

])[
𝑥

𝑢

]
. (4)

其中: 𝐴𝑖 ∈ R𝑛×𝑛, 𝐵𝑖 ∈ R𝑛×𝑛𝑢 , 𝐶𝑖 ∈ R𝑛𝑦×𝑛, 𝐷𝑖 ∈
R𝑛𝑦×𝑛𝑢 . 当不确定项处于分母位置时, 可以通过分

式变换将其表达为不确定参数的乘积形式, 之后根

据LFT的四则运算法则进行处理[10].

通过将摄动矩阵𝐴𝑖, 𝐵𝑖, 𝐶𝑖, 𝐷𝑖进行矩阵分解 (如

SVD),可以得到结构化不确定LFT模型[11]. 非结构化

不确定性的标准化较为简单, 具体参见文献 [12], 这
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里不再赘述. 在对模型进行两种不确定性分析以及分

离之后,建立起了飞行器不确定LFT模型.

3 控控控制制制策策策略略略与与与控控控制制制器器器设设设计计计

将之前建立的飞行器LFT模型应用于飞行控制

系统中,按照保证飞行器解耦和鲁棒特性的控制目的,

采用了内环动态逆控制、外环鲁棒控制的控制策略设

计控制器. 本文设计的飞行控制系统如图 1所示, 动

态逆的快回路与飞行器非线性模型构成内回路,外回

路是快回路鲁棒控制器.
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图 1 飞行控制系统结构

动态逆内回路能够抵消模型非线性项,此时内回

路闭环系统呈现出线性系统特性,摄动部分则主要表

现为系统不确定参数、结构的摄动以及未建模误差,

因此,可以设计一个阶数较低并且结构参数固定的外

环鲁棒控制器,以避免直接使用𝐻∞等鲁棒控制设计

方法带来的高阶控制器. 仿真实验表明,加入慢回路

鲁棒控制器不会大幅改善控制效果,反而会加长运行

时间,因此慢回路鲁棒控制器并不是必要的. 下文将

以快回路动态逆与鲁棒控制系统为例进行控制器设

计.

3.1 非非非线线线性性性动动动态态态逆逆逆控控控制制制律律律—–内内内环环环

动态逆方法是将相互耦合的状态逐步变成相互

解耦状态的一种有效控制方法,本节将按照原始非线

性模型进行内环动态逆设计,采用了非线性动态逆方

法. 根据动态逆理论[13],将飞行器非线性方程中的速

度方程与角速度方程整理如下:⎧⎨⎩ 𝑥̇ = 𝑓(𝑥) + 𝑔(𝑥)𝑢,

𝑦 = ℎ(𝑥).
(5)

其中: 𝑥 ∈ R𝑛为状态变量; 𝑢 ∈ R𝑝为控制变量; 𝑦 ∈
R𝑚为系统输出, 系统的动态逆可以通过对输出 𝑦求

导数直到结果中出现𝑢为止.若 𝑝 = 𝑚,则控制律可以

写成

𝑢 =
[∂𝐶𝑉

∂𝑥
𝑔𝑚(𝑥)

]−1[
𝐶𝑉̇𝑑 − ∂𝐶𝑉

∂𝑥
𝑓𝑚(𝑥)

]
. (6)

𝑔𝑚和 𝑓𝑚是动态模型和控制分配函数, 𝐶𝑉 (𝑥)是状态

变量的函数, 𝐶𝑉̇𝑑是期望的控制量命令. 如果飞行器

模型是精确的, 则 𝑔𝑚 = 𝑔, 𝑓𝑚 = 𝑓 . 当状态变量作

为输出变量, 即 𝑦 = 𝑥时, 由式 (5)有 𝑦̇ = 𝑥̇ = 𝑓(𝑥) +

𝑔(𝑥)𝑢,从而闭环变成 𝑦̇ = 𝑥̇ = 𝐶𝑉̇𝑑. 可以选取𝐶𝑉̇𝑑 =

𝐾𝑐(𝑥𝑐 − 𝑥), 其中𝑥𝑐为期望输出, 𝐾𝑐为频带带宽. 对

应于快回路,其控制输入具有如下形式:⎡⎢⎣ 𝛿𝑎

𝛿𝑒

𝛿𝑟

⎤⎥⎦ = 𝑔−1(𝑥)

⎛⎜⎝
⎡⎢⎣ 𝑝̇𝑑

𝑞𝑑

𝑟̇𝑑

⎤⎥⎦−

⎡⎢⎣ 𝑓𝑝(𝑥)

𝑓𝑞(𝑥)

𝑓𝑟(𝑥)

⎤⎥⎦
⎞⎟⎠ . (7)

其中 𝛿𝑎, 𝛿𝑒, 𝛿𝑟为普通飞行器的 3个控制舵面,当控制

面个数多于 3个时,可以采用广义逆或保守性较小的

直接分配方法求解各舵面的控制量.

3.2 𝑯∞控控控制制制与与与NDI —–外外外环环环

标准的𝐻∞控制问题可以用下式表示:

𝑃 =

[
𝑃11 𝑃12

𝑃21 𝑃22

]
=

⎡⎢⎣ 𝐴 𝐵1 𝐵2

𝐶1 𝐷11 𝐷12

𝐶2 𝐷21 𝐷22.

⎤⎥⎦ (8)

其中𝑃 为增广对象,它包括被控对象和为了描述设计

指标而设定的加权函数.

应用动态逆方法构成的快回路闭环, 其输入是

三维向量的角速率指令, 输出是三维向量的舵面指

令. 在精确求逆的理想情况下, 解耦对象𝐺inner−loop

是 3 × 3的解耦积分型系统, 加入外环𝐻∞控制时需

要将被控对象增广成𝑃outer−loop.
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图 2 控制系统外环及飞行器不确定系统的增广

图 2所示的是外环系统结构图, 𝑃outer−loop包括

内环动态逆闭环系统𝐺inner−loop,系统不确定性Δ和

𝐻∞控制所需的加权函数. 图中 𝑟为施加在系统上的

命令; 𝑛为传感器噪音; 𝑑为输入干扰; 𝑊1, 𝑊2, 𝑊3为

3× 3的加权矩阵.

系统增广后的模型可按照输入和输出的维

数进行如式 (8)的分块, 而加入不确定性描述后的

𝑃outer−loop的状态空间实现如下式所示:

𝑃outer−loop =

⎡⎢⎣ 𝐴+Δ𝐴 𝐵1 𝐵2 +Δ𝐵2

𝐶1 𝐷11 𝐷12

𝐶2 𝐷21 𝐷22

⎤⎥⎦ . (9)

这样, 包含不确定性的增广LFT系统模型则建立完

毕.

3.3 系系系统统统鲁鲁鲁棒棒棒稳稳稳定定定性性性与与与𝝁-𝑯∞控控控制制制器器器

对于一般的非结构化扰动,可以通过𝐻∞控制器

来达到稳定 (如回路成型𝐻∞控制),但是对于一些具
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有结构化扰动的元素,则无法被考虑在内,此时回路

成型设计会带来控制器的保守性,并且系统的稳定性

和鲁棒性在结构扰动作用下不易保证. Doyle[14]提出

用结构化奇异值𝜇取代奇异值方法进行设计,对于不

确定系统可以得到很好的控制效果.

Zhou等[15]给出了类似图 1控制结构所需要的内

稳定条件, 并且将其转化为𝜇边界值条件, 将鲁棒稳

定性与鲁棒性能统一起来,并指出稳定性并不是闭环

系统对摄动必须鲁棒的唯一性质. 当存在摄动时,干

扰对跟踪和调节误差的影响会极大增强. 大多数情况

下, 远在不稳定产生之前, 闭环性能将恶化到不可接

受的地步,因此还需要对鲁棒性能进行最差参数分析.

按照𝜇值的定义很难求得𝜇值,可以采用D-K迭

代方法[16]对系统𝜇的边界进行逼近, 这种方法得到

的𝜇边界虽然不精确,但在实际应用中具有很大价值.

按照内环动态逆方法所对应的系统模型,其不确定性

Δ包含 5个维数为 1 × 1的不确定参数 𝛿1, 𝛿2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝛿5,

输入和输出端各有两个 3 × 3的非结构不确定块Δ1

和Δ2,因此Δ = diag(𝛿1, 𝛿2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝛿5,Δ1,Δ2).

经过𝐻∞增广后的不确定系统模型具有 14个输

入和 14个输出,闭环反馈回路 𝑝, 𝑞, 𝑟构成 3×3的反馈

矩阵. Matlab鲁棒控制工具箱提供了𝜇计算的图形用

户界面,调用该界面经过 5次迭代, 𝜇值稳定在 0.91左

右,满足鲁棒稳定性𝜇 < 1的条件.

4 仿仿仿真真真分分分析析析

4.1 不不不确确确定定定系系系统统统的的的鲁鲁鲁棒棒棒稳稳稳定定定性性性

动态逆内回路采用 6-DOF非线性模型, 在鲁棒

控制外回路计算增广LFT模型时, 将飞行器按照

6 000 m高空, 190 m/s的速度定高平飞为平衡状态进

行配平,从而计算出不确定参数的系数. 本文对飞行

器从设计状态点 (6 000 m, 190 m/s)过渡到另一状态点

(4 000 m, 170 m/s)的稳定性进行了仿真研究.

图 3为系统在两个状态点采用第 3.3节的𝜇-𝐻∞
控制器后,灵敏度函数𝑆和补灵敏度函数𝑇 的奇异值

曲线图. 其中: 𝑆 = (𝐼 + 𝑃outer−loop𝐾𝜇−𝐻∞)−1, 𝑇 =

𝑃outer−loop𝐾𝜇−𝐻∞(𝐼 + 𝑃outer−loop𝐾𝜇−𝐻∞)−1,实线代

表设计状态点 (6 000 m, 190 m/s), 圆圈线代表状态

点 (4000 m, 170 m/s). 可以看出对于两个飞行状态点,

当参数发生摄动时, 𝑆在低频段的幅值均很小, 保证

了控制系统具有良好的抗干扰能力和跟踪能力; 𝑇 在

高频段的幅值迅速衰减, 可以保证控制系统的强鲁

棒稳定性及噪声抑制性能.由于控制器参数是在设计

状态点 (6 000 m, 190 m/s)得到的, 当飞行器处于状态

点 (4 000 m, 170 m/s)时, 𝑆和𝑇 的幅值较设计状态点

的偏差有所增大,但仍在容许范围内.
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图 3 采用𝝁-𝑯∞控制器的系统摄动时的闭环奇异值

图 4为系统在两个状态点时, 采用文献 [2]的自

适应控制器后,灵敏度函数和补灵敏度函数的奇异值

曲线图,其中实线代表设计状态点 (6 000 m, 190 m/s),

圆圈线代表状态点 (4 000 m, 170 m/s). 与图 3相比较

可以看出, 自适应控制器对于参数摄动具有一定

的稳定能力. 但是当参数变化较大, 尤其在状态点

(4 000 m, 170 m/s)时, 本文设计的𝜇-𝐻∞控制器控制

效果优于文献 [2]的自适应控制器.
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图 4 采用自适应控制器的系统摄动时的闭环奇异值
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在第 3.3节计算出𝜇-𝐻∞控制器的同时, 可以找

到系统的最差参数组合,表 2为对系统性能影响最大

的最差参数组合及其摄动范围.

表 2 对系统影响最大的最差参数组合和摄动范围 %

𝐶𝐿𝛼 𝐶𝑌 𝛿 𝐶𝑙𝛿 𝐶𝑙𝛽 𝐶𝑛𝛽 𝐶𝑛𝛿

20 30 30 20 20 30

𝐶𝑚𝛿 𝐶𝑌 𝛽 𝐼𝑥 𝐼𝑦 𝐼𝑧

30 20 10 10 10

4.2 𝝁-𝑯∞控控控制制制器器器的的的鲁鲁鲁棒棒棒性性性能能能

将𝐻∞控制器、自适应控制器以及𝜇-𝐻∞控制

器对于整个飞行器系统的控制效果进行比较分析.

图 5是在最差参数影响下,采用图 1的控制结构, 3种

控制器对于高度和速度的控制效果曲线图. 其中:

虚线代表𝐻∞控制器控制效果, 点线代表自适应控

制器控制效果, 实线代表𝜇-𝐻∞控制器控制效果, 并

且在 30 s处加入了值为 10 m/s的垂向阶跃风干扰. 由

图 5可以看出,在最差参数情况下,飞行器的高度和速

度控制效果在采用了𝜇-𝐻∞控制器后有了明显改善,

并且对风的干扰也有较强的鲁棒性. 虽然调节时间有

一定延长, 但是延长部分并不十分明显, 而𝜇-𝐻∞控

制器对于不确定性影响的抑制却十分有效.
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图 5 3种控制器在飞行器高度和速度控制中的控制效果

𝐻∞控制器的控制效果依赖于权重函数的选择,

而𝐻∞控制的权重函数选择并没有统一的标准,仍然

有许多研究内容[17]. 𝜇理论对于𝐻∞控制的这种不足

进行了改善,放宽了在D-K迭代时的初始𝐻∞控制器

的选择标准,这也是𝜇-𝐻∞控制器的另一优势.

5 结结结 论论论

本文将飞行器控制中的动态逆方法与鲁棒控制

相结合,克服了动态逆对精确模型的要求, 同时利用

动态逆方法抵消原模型的非线性特性,降低了鲁棒控

制器的阶数. 针对动态逆内环闭环对象建立了包含结

构不确定性和非结构不确定性的飞行器LFT模型,借

助𝜇理论,在满足鲁棒稳定性的条件下设计出满足鲁

棒性能的𝜇-𝐻∞控制器. 非线性仿真结果表明, 所设

计的控制器能够对不确定性进行有效抑制,并且抗干

扰能力增强, 在保证系统稳定性的同时, 达到满意的

控制效果.
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