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摘　要：为解决微型导弹所面临的扰动影响，同时充分继承工程经典线性频域设计方法，提出基于Ｈ∞综
合和等效输入扰动的扰动估计与抑制控制方法，应用于微型导弹纵向控制系统设计。该方法通过建立等效

输入扰动系统解决非匹配扰动问题，采用Ｈ∞优化将频域分析应用于扰动滤波器和复合控制器设计，以实现
扰动估计与补偿，同时保证系统全局稳定性。通过时域及频域数值仿真，以及同扩张状态观测器控制方法和

扰动观测器控制方法的拉偏对比分析充分验证了该方法的可行性和有效性。
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　　微型战术精确制导武器是现代军事兵器发展
的重点方向之一，也是未来军事智能无人作战体

系的重要组成部分。在现代战争中和反恐战场

上，为满足单兵高精度小附带损伤的灵活战术打

击需求，保护士兵自身不受突发威胁影响，同时结

合无人机和无人车等无人作战系统形成察打一体

功能，便携式微型精确制导导弹得到了各国军方

的广泛关注［１］。然而由于单兵手持发射及无人

机载发射的扰动较大，其控制系统设计存在一定

挑战。

近年来，扰动估计与抑制控制因其高精度和

低成本特点受到广泛关注，许多学者从不同方面

对该类方法进行了综述［２－５］，介绍了包括扰动观

测器（ＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＯＢｓｅｒｖｅｒ，ＤＯＢ）控制、扩张状态

观测器（ＥｘｔｅｎｄｅｄＳｔａｔｅＯｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）控制、等效
输入扰动（ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔＩｎｐｕｔＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ，ＥＩＤ）控
制、未知输入观测器（ＵｎｋｎｏｗｎＩｎｐｕｔＯｂｓｅｒｖｅｒ，
ＵＩＯ）控 制、扰 动 估 计 器 （Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ａｎｄ
ＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＥｓｔｉｍａｔｏｒ，ＵＤＥ）控制等多种控制方
法。该类方法核心在于将控制系统性能和鲁棒性

之间的设计矛盾分离成两个独立问题：控制器设

计仅基于标称模型；观测器用于估计“集总扰

动”，即实际模型与标称模型间的偏差和扰动。

然而，扰动估计与抑制控制方法在工程实践

中仍存在诸多不足：①经典线性设计方法和频域
分析因其简洁可靠在工程领域不可替代，且具有

丰富设计经验，而现有的扰动估计与抑制控制方

法研究大多集中于非线性方法和时域设计［６－８］；
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②很多扰动估计与抑制控制方法，如扩张状态观
测器控制，无法充分利用系统建模信息，而是将系

统转换为积分链形式，并将建模误差视为“集总

扰动”一部分，因此难以满足扰动有界条件［４］；

③实际系统扰动绝大多数是非匹配的，即不直接
存在于输入通道，虽然较多研究致力于解决该问

题，但均会使控制系统设计更为复杂和非线

性［５，９］；④在非线性设计条件下，分离原理将不再
适用，控制器和观测器的单独设计将无法保证系

统稳定性。

针对以上问题，本文结合 Ｈ∞综合和等效输
入扰动理论，对扰动抑制估计与控制方法进行改

进，从而应用于微型导弹纵向控制系统设计。Ｈ∞
优化与综合在故障诊断识别与容错控制中应用广

泛［１０－１２］，通过权函数设计将频域分析应用于故障

和扰动的识别与估计，同时 Ｈ∞鲁棒控制理论可
以保证控制系统设计的稳定性。等效输入扰动理

论则可以很好解决非匹配干扰问题，充分利用系

统建模信息，且不依赖系统模型变换、全状态可用

性或扰动先验信息［１３－１５］。两者的结合能够充分

继承传统经典频域设计方法，同时，将扰动估计与

抑制控制方法应用于微型导弹纵向控制系统设

计，保证微型导弹飞行性能。

１　微型导弹纵向模型建立与变换

１．１　导弹纵向动力学建模

微型导弹飞行高度在近地面２００ｍ以内，飞
行马赫数为 ０６左右，根据导弹动力学建模的
刚化原理、小扰动假设、冻结系数及大地平面等

基本假设［１６－１７］，导弹纵向动力学模型通过

式（１）［１８－１９］进行描述。

Ｍ·＝－
０．７Ｐ０Ｓ
ｍＶＳ

［Ｍ２（ＣＤ０－Ｃｎｓｉｎα）］－
ｇ
ＶＳ
ｓｉｎθ

α＝
０．７Ｐ０Ｓ
ｍＶＳ

ＭＣｎｃｏｓα＋ｑ＋
ｇ
ＶＳＭ
ｃｏｓθ

ｑ＝
０．７Ｐ０ＳＤ
ＩＺ

Ｍ２Ｃｍ

θ·＝－
０．７Ｐ０Ｓ
ｍＶＳ

ＭＣｎｃｏｓα－
ｇ
ＶＳＭ
ｃｏｓ















 θ

（１）
式中：Ｍ代表马赫数；α代表攻角，单位为 ｒａｄ；ｑ
代表俯仰角速率，单位为 ｒａｄ／ｓ；θ代表速度倾角，
单位为ｒａｄ；ｍ代表导弹质量；ＩＺ代表俯仰方向转
动惯量；Ｓ代表弹体特征面积；Ｄ代表弹体特征长
度；Ｐ０代表大气压力；ＶＳ代表声速；ｇ代表重力加

速度；ＣＤ０、Ｃｎ和Ｃｍ分别代表零攻角阻力系数、无
因次法向力系数和俯仰力矩系数。

　

Ｃｎ＝ａｎα
３＋ｂｎαα ＋ｃｎ ２－

Ｍ( )３ α＋ｄｎδ
Ｃｍ＝ａｍα

３＋ｂｍαα ＋ｃｍ －７＋
８Ｍ( )３ α＋

　　ｄｍδ＋ｅｍ













ｑ

（２）

其中：ａｉ，ｂｉ，ｃｉ，ｄｉ（ｉ＝ｍ，ｎ）和ｅｍ为常系数；δ为
控制舵偏，单位为ｒａｄ。

舵机执行机构视为一阶惯性系统。

δ
·＝－ωａδ＋ωａδｃ （３）

式中，ωａ为舵机带宽，δｃ为舵机控制指令。舵机
舵偏及转速需满足如下非线性饱和约束：

δ≤２０°

δ
·
≤２００（°）／{ ｓ

（４）

表１给出了微型导弹相关参数取值。

表１　微型导弹相关参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｍｉｎｉｍｉｓｓｉｌｅ

符号 取值

ｍ １．１９８ｋｇ

ＩＺ ０．０２０３ｋｇ·ｍ２

Ｓ ０．００５０３ｍ２

Ｄ ０．４５ｍ

Ｐ０ １０１３２５Ｐａ

ＶＳ ３４０ｍ／ｓ

ｇ ９．８ｍ／ｓ２

ωａ ５０ｒａｄ／ｓ

ＣＤ０ ０．３

符号 取值

ａｎ １９．３７３ｒａｄ－３

ｂｎ －３１．０２３ｒａｄ－２

ｃｎ －９．７１７ｒａｄ－１

ｄｎ －１．９４８ｒａｄ－３

ａｍ ４０．４４０ｒａｄ－３

ｂｍ －６４．０１５ｒａｄ－２

ｃｍ ２．９２２ｒａｄ－１

ｄｍ －１１．０８３ｒａｄ－１

ｅｍ －１．７１９ｒａｄ－１·ｓ

将攻角作为系统输出和唯一观测量，将舵偏

控制指令作为系统输入，即 ｙ＝α，ｕ＝δｃ，由此保
证系统输入输出的零动态稳定性［１９］。在工程实

践中，攻角值通过导航解算伪攻角获取。控制系

统设计目标是令系统能够快速准确地跟踪攻角指

令αｃ，同时具有较好的抗扰能力。

１．２　等效输入扰动系统建立

标准的单输入单输出非线性系统如下：

ｘ＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｘ）ｕ＋ｈ（ｘ，ｕ）
ｙ＝{ Ｃｘ

（５）

其中，ｈ（ｘ，ｕ）表示系统内外扰动和不确定性。
假设该系统表示为特征点上的线性化形式

如下：

·８·
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ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Δｆ（ｘ）＋Δｇ（ｘ）ｕ＋ｈ（ｘ，ｕ）
ｙ＝{ Ｃｘ

（６）
其中，ｆ（ｘ）＝Ａｘ＋Δｆ（ｘ），ｇ（ｘ）＝Ｂ＋Δｇ（ｘ）。

则定义一个相对系统如下：

ｘ′＝Ａｘ′＋Ｂ（ｕ＋ｄ）
ｙ′＝Ｃｘ{ ′

（７）

这里需对以上两个系统状态空间做如下

假设：

假设１　系统矩阵（Ａ，Ｂ）能控，（Ａ，Ｃ）
能观。

假设２　系统矩阵（Ａ，Ｂ，Ｃ）在虚轴上没有
零点。

假设１是控制系统设计的基本要求，即所研
究对象为常规系统；假设２则是确保系统稳定的
必要条件。若对于所有 ｔ＞０，系统输出均满足
ｙ（ｔ）≡ｙ′（ｔ），则称 ｄ（ｔ）为等效输入扰动，系
统（７）则称为系统（５）的等效输入扰动系统。为
做进一步补充说明，这里需给出引理１［１３］。

引理１　令
Φ＝｛ｐｉ（ｔ）ｓｉｎ（ωｉｔ＋ｉ）｝ｉ＝０，１，…，ｎ；ｎ＜∞

（８）
式中，ωｉ（ωｉ＞０）和 ｉ为常数，ｐｉ（ｔ）代表关于时
间的任意多项式。在假设１和假设２成立的条件
下，如果系统（６）输出轨迹在 Δｆ（ｘ）＋Δｇ（ｘ）ｕ＋
ｈ（ｘ，ｕ）作用下属于Φ，则在系统控制输入通道上
一定存在一个匹配的等效输入扰动，使得系

统（７）产生相同的输出轨迹。
根据傅里叶分析可知，绝大部分实际系统的

输出信号满足狄利克雷条件，即连续有界条件，均

能通过傅里叶变换而属于Φ，因此，引理１保证了
实际应用中等效输入扰动的存在性。从而建立等

效输入扰动系统，并根据系统输入输出对扰动进

行估计。值得注意的是，等效输入扰动系统与原

系统是不同的，仅针对系统输入输出，即除了

ｙ′（ｔ）≡ｙ（ｔ），其余状态与原系统状态均不相同，
也没有任何物理意义。

对于式（１）～（３），选定系统状态为 ｘ＝［α，
ｑ，δ］Ｔ，从而将系统线性化，并转换为如式（９）所
示的包含等效输入扰动的状态空间模型。

ｘ＝Ａｘ＋Ｂ（δｃ＋ｄ）

ｙ＝{ Ｃｘ
（９）

其中，ｄ为等效输入扰动，Ｂ＝［０，０，ωａ］
Ｔ，Ｃ＝

［１， ０， ０］，Ｋα ＝
０．７Ｐ０Ｓ
ｍＶＳ

，Ｋｑ＝
０．７Ｐ０ＳＤ
ＩＹ

，

Ａ＝

ＫαＭｃｎ（２－Ｍ／３） １ ＫαＭｄｎ
ＫｑＭ

２ｃｍ（－７＋８Ｍ／３） ＫｑＭ
２ｅｍ ＫｑＭ

２ｄｍ
０ ０ －ω









ａ

。

显然，系统状态空间矩阵（Ａ，Ｂ，Ｃ）满足假
设条件。由此，完成微型导弹纵向等效输入扰动

系统建模。

２　微型导弹鲁棒纵向控制系统设计

为将经典频域设计方法应用于微型导弹纵向

扰动抑制控制设计中，引入 Ｈ∞鲁棒控制，并结合
等效输入扰动理论，以提高经典控制系统设计

性能。

２．１　Ｈ∞扰动滤波器设计

根据上文所建立的微型导弹等效输入扰动系

统，可得系统传递函数为：

Ｇ（ｓ）＝Ｃ（ｓＩ－Ａ）－１Ｂ （１０）
基于此设计扰动滤波器对等效输入扰动进行

估计和补偿。扰动滤波器 Ｈ∞回路结构如图１所
示，Ｈ（ｓ）即为所设计扰动滤波器，Ｗｕ（ｓ）为施加在
系统输入上的权重，通常代表执行机构模型。扰

动滤波器的Ｈ∞综合主要通过Ｗｄ（ｓ）和 Ｗｅｄ（ｓ）两
个权函数对系统频域性能进行规划。权函数利用

频域设计经验和信息进行设计，分别对等效输入

扰动及其观测误差加权约束，以实现鲁棒快速准

确的扰动估计性能。Ｗａｃｔ（ｓ）代表执行机构对输
入信号的限制约束，且 Ｗａｃｔ（ｓ）＝［Ｗａｃｔｓ（ｓ），
Ｗａｃｔｒ（ｓ）］

Ｔ，Ｗａｃｔｓ（ｓ）和Ｗａｃｔｒ（ｓ）分别为执行机构幅
值约束和速率约束权函数，体现了扰动补偿在输

入通道内的限制。由此，扰动滤波器求解问题转

化为若干性能指标以进行优化综合。

图１　扰动滤波器Ｈ∞回路结构

Ｆｉｇ．１　Ｈ∞ ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｏｆｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｆｉｌｔｅｒ

扰动滤波器的回路结构关系描述为：

ｚｄｓ
ｚｄｒ
ｅｄ
α
δ



















ｃ

＝Ｐ

ｄ
δｃ

ｄ










^

＝
Ｐ１１ Ｐ１２
Ｐ２１ Ｐ

[ ]

２２

ｄ
δｃ

ｄ










^

（１１）

·９·
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其中，

Ｐ＝

０ ０ Ｗａｃｔｓ
０ ０ Ｗａｃｔｒ

ＷｅｄＷｄ ０ －Ｗｅｄ
ＧＷｄ ＧＷｕ －Ｇ

０ Ｗｕ



























－１

（１２）

扰动估计值表示为：

ｄ＾＝Ｈ[ ]αδ ＝［Ｈｙ Ｈｕ］[ ]αδ （１３）

通过对增广系统 Ｐ（ｓ）进行线性分式变换
（ＬｉｎｅａｒＦｒａｃｔｉｏｎａｌＴｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＬＦＴ）Ｆｌ（Ｐ，Ｈ），
可得：

Ｍ（ｓ）＝Ｆｌ（Ｐ，Ｈ）
＝Ｐ１１（ｓ）＋Ｐ１２（ｓ）［Ｉ－Ｈ（ｓ）Ｐ２２（ｓ）］

－１Ｈ（ｓ）Ｐ２１（ｓ）

＝

ＷａｃｔｓＨｙＧＷｄ Ｗａｃｔｓ（ＨｙＧ＋Ｈｕ）Ｗｕ
ＷａｃｔｒＨｙＧＷｄ Ｗａｃｔｒ（ＨｙＧ＋Ｈｕ）Ｗｕ

－ＷｅｄＨｙＧＷｄ＋ＷｅｄＷｄ －Ｗｅｄ（ＨｙＧ＋Ｈｕ）Ｗ









ｕ

１＋ＨｙＧ＋Ｈｕ
（１４）

从而可得扰动观测误差为：

ｚｄｓ
ｚｄｒ
ｅ









ｄ

＝Ｍ
ｄ
δ[ ]
ｃ

（１５）

对于系统输入约束的权函数 Ｗｕ（ｓ）和
Ｗａｃｔ（ｓ），在舵机模型基础上进行设计。其中，
Ｗｕ（ｓ）由于代表执行机构对输入的作用，直接选
取舵机模型；而Ｗａｃｔ（ｓ）反映了舵机对舵偏和转速
的非线性约束，通过幅值限制方式对其进行设计。

因此，系统输入相关权函数设计如下：

Ｗｕ（ｓ）＝Ｇａｃｔ（ｓ）

Ｗａｃｔｓ（ｓ）＝Ｇａｃｔ（ｓ）／δｍ

Ｗａｃｔｒ（ｓ）＝ｓＧａｃｔ（ｓ）／δ
·{
ｍ

（１６）

其中，Ｇａｃｔ（ｓ）舵偏可达到的最大幅值和最大转速。
对于扰动估计相关权函数 Ｗｄ（ｓ）和 Ｗｅｄ（ｓ），采用
如式（１７）所示权函数设计形式。

Ｗ（ｓ）＝１Ｋ２
·
ｓ／Ｋ１＋ωＲ
ｓ＋ωＲ／Ｋ１

（１７）

其中，ωＲ为权函数带宽，Ｋ１为权函数在频域上的
增益，Ｋ２为权函数在低频和高频等不同频域上的
增益调整系数。显然；在频率 ｓ＝０时，Ｗ（０）＝
Ｋ１
Ｋ２
；在频率ｓ＝∞时，Ｗ（∞）＝ １

Ｋ１Ｋ２
。根据设计经

验，设计 Ｗｄ（ｓ）带宽与舵机带宽一致，即 ωＲ为

５０ｒａｄ／ｓ（约８Ｈｚ），Ｋ１和Ｋ２取值分别为１０和５，
从而对低频带加权较大，对高频带加权较小，主要

针对控制带宽内的扰动进行估计。对于扰动估计

误差权函数 Ｗｅｄ（ｓ），为保证扰动滤波器估计性
能，带宽通常取扰动权函数Ｗｄ（ｓ）带宽的４／５（为
４Ｈｚ），即ωＲ为４０ｒａｄ／ｓ（约６Ｈｚ），同时Ｋ１和Ｋ２
均取值为１０，以保证对低频带的加权。因而可得
两个扰动估计相关权函数为：

Ｗｄ（ｓ）＝
１
５·
ｓ／１０＋５０
ｓ＋５０／１０

Ｗｅｄ（ｓ）＝
１
１０·

ｓ／１０＋４０
ｓ＋４０／

{
１０

（１８）

而后通过对式（１９）进行 Ｈ∞综合优化求解，
可得扰动滤波器Ｈ（ｓ）。

Ｍ（ｓ）∞ｓｕｐω σｍａｘ（Ｍ（ｊω））＜γＭ （１９）

由此可知，不同于其他扰动估计方法，以上设

计方式直接将频域分析与设计方法通过权函数设

计应用于扰动观测和估计，并获得预期性能，同

时，Ｈ∞优化也保证了滤波器稳定性。
２．２　Ｈ∞复合控制器设计

为实现稳定的跟踪性能，复合控制器设计需

考虑包含扰动滤波器在内的全系统，从而形成闭

环反馈跟踪控制。Ｈ∞复合控制器回路结构如
图２所示，其中 Ｋ（ｓ）为需要设计的复合控制器，
而Ｈ（ｓ）则代表已知的完成设计的扰动滤波器，可
见复合控制器设计是在包含扰动滤波器的整体系

统基础上，通过设计跟踪误差权函数 Ｗｅ（ｓ）而实
现对复合控制器的 Ｈ∞综合优化。由 Ｗｅ（ｓ）对跟
踪误差进行性能规划约束是 Ｈ∞控制器设计的典
型特征，但与常规鲁棒控制不同的是，Ｈ∞回路结
构中并没有考虑不确定性，这是由于扰动滤波器

所估计的等效输入扰动已包含系统不确定性，并

且会通过输入通道进行补偿。

图２　复合控制器Ｈ∞回路结构

Ｆｉｇ．２　Ｈ∞ ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

复合控制器的回路结构关系描述为：

ｚｕｓ
ｚｕｒ
ｅｗ














ｅ

＝Ｑ
αｃ
ｄ
δ










ｃ

＝
Ｑ１１ Ｑ１２
Ｑ２１ Ｑ

[ ]

２２

αｃ
ｄ
δ










ｃ

（２０）

·０１·
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其中，

Ｑ＝

０ ０ Ｗａｃｔｓ
０ ０ Ｗａｃｔｒ

Ｗｅ －
ＷｅＧ（１＋ＨｕＧａｃｔ）Ｗｄ
１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨｙ

－
ＷｅＧＧａｃｔ

１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨｙ

１ －
Ｇ（１＋ＨｕＧａｃｔ）Ｗｄ
１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨｙ

－
ＧＧａｃｔ

１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨ






























ｙ

（２１）
类似于扰动滤波器设计，通过对增广系统

Ｑ（ｓ）进行下ＬＦＴ，即Ｆｌ（Ｑ，Ｋ），可得：
Ｎ（ｓ）＝Ｆｌ（Ｑ，Ｋ）
＝Ｑ１１（ｓ）＋Ｑ１２（ｓ）［Ｉ－Ｋ（ｓ）Ｑ２２（ｓ）］

－１Ｋ（ｓ）Ｑ２１（ｓ）

＝

（１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨｙ）ＫＷａｃｔｓ －Ｇ（１＋ＨｕＧａｃｔ）ＷｄＫＷａｃｔｓ
（１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨｙ）ＫＷａｃｔｒ －Ｇ（１＋ＨｕＧａｃｔ）ＷｄＫＷａｃｔｒ
（１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨｙ）Ｗｅ －ＷｅＧ（１＋ＨｕＧａｃｔ）Ｗ









ｄ

１＋ＨｕＧａｃｔ＋ＧＧａｃｔＨｙ＋ＫＧＧａｃｔ
（２２）

从而可得跟踪误差及输入信号关系：

ｚｕｓ
ｚｕｒ
ｅ









ｗ

＝Ｎ
αｃ[ ]ｄ （２３）

复合控制器闭环带宽通常取为扰动估计误差

权函数Ｗｅｄ（ｓ）带宽的 １／１０，即跟踪误差权函数
Ｗｅ（ｓ）带宽 ωＲ取 ５ｒａｄ／ｓ，为保证足够的跟踪性
能，Ｋ１和Ｋ２取值分别为１００和１０，以实现对控制
带宽内的低频带较大加权，对高频带较小加权。

因而可得跟踪误差权函数为：

Ｗｅ（ｓ）＝
１
１０·

ｓ／１００＋４
ｓ＋４／１００ （２４）

通过对式（２５）进行 Ｈ∞综合优化求解，可得
复合控制器。

Ｎ（ｓ）∞ｓｕｐω σｍａｘ（Ｎ（ｊω））＜γＮ （２５）

考虑到工程要求，在优化求解后，Ｈ∞扰动滤
波器和复合控制器均按照实际应用进行降阶处

理，以实现简化目的。

综上，微型导弹鲁棒纵向控制系统设计完

成，相关设计权函数的频域响应如图 ３所示。
值得注意的是，在Ｈ∞综合优化中，会从所有可容
许控制器中选出 Ｈ∞范数最小的控制器，因此，全
系统稳定性得到保证。另外，不同于其他扰动抑

制控制器设计，由于需保证全局稳定性，扰动滤波

器和复合控制器没有采用分离原理设计，而是在

设计上有明显的先后关系，复合控制器设计是在

包含扰动滤波器的全系统基础上进行的。同时，

结合等效输入扰动补偿能够避免系统输出微分、

非最小相位以及逆动态等问题。因此，Ｈ∞综合优
化不仅保证了系统的稳定性，也通过权函数的形

式将传统频域设计分析应用于扰动抑制控制系统

设计。但是，Ｈ∞综合优化仍需要系统满足标准条

件：对于所有 ω∈ＲＲ，矩阵
Ａ－ｊωＩ Ｂ２
Ｃ１ Ｄ１[ ]

２

为满列

秩阵。

图３　设计权函数频域响应
Ｆｉｇ．３　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｄｅｓｉｇｎｅｄｗｅｉｇｈｔｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

３　数值仿真验证

３．１　标称系统仿真分析

３．１．１　标称系统频域仿真
根据所设计的微型导弹纵向控制系统，首先

针对线性标称系统的频域响应进行仿真分析。在

Ｈ∞扰动滤波器和复合控制器作用下，系统闭环频
域特性曲线如图４所示。

图４　闭环系统频域特性曲线
Ｆｉｇ．４　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍ

由图４可知，扰动滤波器和复合控制器设计
均位于权函数设计约束内，频域响应幅值均在

权函数之下，且设计裕度较大，同时扰动 ｄ至扰

·１１·
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动估计误差ｅｄ和参考指令αｃ至跟踪误差ｅ的带
宽也满足相应权函数设计需求，扰动滤波器带

宽大于复合控制器。参考指令 αｃ至扰动估计误
差ｅｄ和扰动 ｄ至跟踪误差 ｅ的幅值均小于０，满
足了扰动估计与闭环控制交叉影响较小的

要求。

３．１．２　标称非线性系统时域仿真
系统标称非线性模型仿真基于 ＭＡＴＬＡＢ／

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ进行，积分计算方法采用定步长 Ｒｕｎｇｅ
Ｋｕｔｔａ法，步长为 １ｍｓ。仿真起始条件为：Ｍ０＝
０７，α０＝０，ｑ０＝０，θ０＝０，δ０＝０。攻角跟踪指
令设计为：

αｃ＝
１０° ０ｓ＜ｔ≤２ｓ
－１０° ２ｓ＜ｔ≤４ｓ
０° ｔ{ ＞４ｓ

（２６）

微型导弹纵向控制系统标称非线性系统仿

真结果如图５所示。在图５（ａ）中，攻角跟踪较
为快速和精确，稳定时间约为 ０７ｓ无超调，验
证了控制系统设计的有效性。由马赫数、俯仰

角速率和速度倾角曲线可知，跟踪过渡过程稳

图５　标称非线性系统仿真曲线
Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｎｏｍｉｎａｌｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍ

定，所设计的控制系统性能成功克服了系统非

线性动力学和执行机构非线性约束。此外，

图５（ｆ）中的等效输入扰动估计也反映出系统非
线性动力学参数变化。值得注意的是，为实现

较高跟踪精度，等效输入扰动补偿对控制面偏

转有较大影响。综上，仿真结果在理论上充分

论证了控制系统设计方法在标称系统非线性动

力学影响下的有效性。

３．２　性能对比分析

为进一步验证所设计的控制系统的性能，本

节将选取扰动估计方法中经典的扩张状态观测器

控制方法和扰动观测器控制方法进行对比分析。

在文献［１９］中，扩张状态观测器方法已通过与反
馈线性化、预测控制和滑模控制的对比表现出更

好的性能优势。因此，选取上述两种设计方法进

行对比具有说服力和可行性。下面将对两种方法

进行简要介绍。

３．２．１　扩张状态观测器控制方法
扩张状态观测器控制方法主要基于文献［１９］。

系统纵向模型以攻角微分形式进行反馈线性化，并

根据小扰动假设，将系统动力学表示为：

α…＝ａ１α＋ａ２α＋ａ３̈α＋ｂδｃ＋ｄＥＳＯ （２７）
式中，ｄＥＳＯ为系统扩张状态，代表系统的“集总扰
动”，扩张状态系统采用积分链形式。

ｘＥＳＯ＝［ααα̈ｄＥＳＯ］
Ｔ （２８）

从而设计扩张状态器对系统状态进行估计以

获取观测状态值 ｘ^ＥＳＯ。定义系统跟踪误差为：
ｅ＝αｃ－α （２９）

设计系统闭环跟踪动态特性为：

ｄ３ｅ
ｄｔ３
＋ｍ３

ｄ２ｅ
ｄｔ２
＋ｍ２

ｄｅ
ｄｔ＋ｍ１ｅ＝０ （３０）

式中，ｍ１，ｍ２和ｍ３为闭环反馈增益，通过将系统
闭环动态特性极点设计为３／τｃ获得（τｃ＝０２）。
将扩张状态观测器极点设计为 ４／τｏ（τｏ＝τｃ／
６０）。最终可得扩张状态观测器控制方法的控制
律为：

δｃＥＳＯ＝
ｍ１
ｂαｃ－

１
ｂ
ｍ１＋ａ１ ｍ２＋ａ２ ｍ３＋ａ３[ ]１ｘ^ＥＳＯ

（３１）
３．２．２　扰动观测器控制方法

扰动观测器控制方法主要采用文献［２０］的
传统线性设计方法。该方法的扰动估计主要通过

系统输出做系统逆变换后的计算输入与系统实际

输入的差值获取。一般应用滤波器将扰动估计限

制于适当频段内，同时保证扰动估计传递函数的

有理性。对于所建立的等效输入扰动系统，将扰

动滤波器和低通滤波器等效为降阶扩张状态观测

器，系统观测状态为：

珔ｘＤＯＢ＝［ｑδｄＤＯＢ］
Ｔ （３２）

·２１·
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类似地，观测器极点配置为４／τ′ｏ（τ′ｏ＝τｃ／５）。
控制器设计独立于观测器设计，采用经典单位反

馈和常值前馈增益。假设单位反馈 Ｃ（ｓ）和系统
Ｇ（ｓ）表示为如式（３３）所示的传递函数形式。

Ｃ（ｓ）＝
ＢＣ（ｓ）
ＡＣ（ｓ）

Ｇ（ｓ）＝
ＮＧ（ｓ）
ＤＧ（ｓ

{
）

（３３）

其中，ＮＧ（ｓ）和 ＤＧ（ｓ）为互质的。极点配置问题
即转换为求解特征多项式Ｆ（ｓ）。因此，总的闭环
传递函数为：

　ＧＣＬ（ｓ）＝
ｐＣ（ｓ）Ｇ（ｓ）
１＋Ｃ（ｓ）Ｇ（ｓ）＝

ｐＢＣ（ｓ）ＮＧ（ｓ）
Ｆ（ｓ） （３４）

式中，ｐ为前馈增益。系统闭环极点设计为５／τｃ。
前馈增益设计需满足ＧＣＬ（ｓ）ｓ＝０＝１。

最终可得扰动观测器控制方法的控制律为：

δｃＤＯＢ＝Ｃ（ｓ）（ｐαｃ－α）－ｄ
＾
ＤＯＢ （３５）

３．２．３　频域对比分析
图６给出了３种控制器设计的频域响应特性对

比。由图６（ａ）可以看出，除了超低频（＜０１Ｈｚ）
外，３种控制器均在主频带内拥有类似的闭环频
域响应。相对于其他两个控制器，Ｈ∞等效输入扰
动控制器在低频带具有常值幅值特性是由权函数

设计引起，对闭环系统动态特性没有明显影响。

另外，在图６（ｂ）中的控制器扰动估计频率响应
中，幅值特性在达到高频带时略有不同。通过频

域响应对比，３个控制器带宽相对一致，说明了３
种方法在设计上的可行性。然而，应注意到图６
中Ｈ∞等效输入扰动控制器从低频域到高频域的
过渡过程比其他两个控制器更快，这是因为通过

权函数设计优化能够精确地将扰动估计与高频干

扰分开，这种细微差异将在下一步时域仿真对比

中表现出更加显著的性能区别。

（ａ）闭环频域响应曲线（ｒ至ｅ）
（ａ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｄｙｎａｍｉｃｓ（ｒｔｏｅ）

（ｂ）扰动估计频域响应曲线（ｄ至ｅｄ）

（ｂ）Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ（ｄｔｏｅｄ）

图６　频域响应对比
Ｆｉｇ．６　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｓｆｏｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

３．２．４　时域对比分析
时域对比分析采用拉偏数值仿真的形式，同

时考虑扰动和不确定性，主要设计以下４种情形：
１）仅涉及气动不确定性，考虑 ＋３０％ｃｎ和

＋３０％ｃｍ；　
２）考虑气动不确定性 ＋３０％ｃｎ和 －３０％ｃｍ，

同时，在输入通道中引入风干扰作为外部扰动，将

其建模为幅度为 ８°且频率为 ０２５Ｈｚ的正弦
信号；

３）考虑气动不确定性 －３０％ｃｎ、＋３０％ｃｍ和
风干扰，且考虑舵机非线性特性和不确定性，除饱

和及限速特性外，将引入１０ｍｓ舵机响应延时、０
均值 １°标准差 １ｍｓ采样频率舵偏噪声以及
－３０％舵机带宽ωａ；
４）考虑气动不确定性 －３０％ｃｎ、－３０％ｃｍ、风

干扰和舵机特性，同时考虑传感器噪声，引入０均
值０１°标准差１ｍｓ采样频率攻角观测噪声。

时域拉偏对比仿真结果如图 ７所示。在
图７（ａ）中，３种控制器均具有较好跟踪性能，在
正向气动偏差下，鲁棒性较好，其中扰动观测器控

制器上升时间比其他控制器短，但也存在一定超

调，说明控制能力存在冗余。在图７（ｂ）中，由于
负向力矩系数偏差和风干扰，各控制器过渡过程

均存在较小振荡，扩张状态观测器控制器受影响

最小，因为其在设计中具有较大控制力矩冗余，而

另外两个控制器控制效率则略有下降。在图７（ｃ）
中，负向气动力偏差执行机构特性对扩张状态观

测器控制器产生显著影响，存在较大振荡，而其他

两个控制器几乎不受影响，说明时域设计虽保证

了较好的跟踪性能，但在执行机构非线性尤其舵

·３１·
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机带宽下降条件下，鲁棒性较差，无法实现预期的

控制性能。在图７（ｄ）中，扩张状态观测器控制器
已经发散，其积分链结构放大了传感器噪声对扰

动估计的影响，而扰动观测器控制器跟踪过程也

存在较大振荡，在负向气动作用偏差下对噪声较

为敏感，因此，两种方式在实际工程应用中仍存在

一定局限性。然而，Ｈ∞等效输入扰动控制器却表

（ａ）考虑＋３０％ｃｎ和＋３０％ｃｍ
（ａ）＋３０％ｃｎａｎｄ＋３０％ｃｍｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ

（ｂ）考虑＋３０％ｃｎ、－３０％ｃｍ和风干扰

（ｂ）＋３０％ｃｎ，－３０％ｃｍａｎｄｇｕｓｔｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ

（ｃ）考虑－３０％ｃｎ、＋３０％ｃｍ、风扰动和舵机特性

（ｃ）－３０％ｃｎ，＋３０％ｃｍ，ｇｕｓｔａｎｄａｃｔｕａｔｏｒ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ

（ｄ）考虑－３０％ｃｎ、－３０％ｃｍ、风扰动，舵机特性和

传感器噪声

（ｄ）－３０％ｃｎ，－３０％ｃｍ，ｇｕｓｔ，ａｃｔｕａｔｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ａｎｄｓｅｎｓｏｒｎｏｉｓｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ

图７　时域拉偏对比仿真
Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｂｉａｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

现出较强的扰动抑制能力，通过权函数设计的扰

动估计能够精确地分离高频干扰，使其能够在工

程实践中拥有较高应用价值。

尽管Ｈ∞等效输入扰动方法在对比分析中得
到验证且具有一定优势，但目前线性扰动抑制控

制方法中稳定性分析所依赖的扰动边界假设，在

工程实践中仍需进一步拓展。另外，该设计方法

在Ｈ∞综合中需满足系统矩阵要求的局限性，将
在下一步工作中针对更为复杂的应用情形进行

讨论。

４　结论

本文研究了一种基于 Ｈ∞综合和等效输入扰
动的微型导弹纵向控制系统设计方法。该方法在

继承传统频域设计经验的同时，引入了扰动抑制

提高控制系统鲁棒性，并通过频域和时域分析以

及拉偏对比仿真，充分验证了该方法在非线性、扰

动及不确定性等条件下的有效性以及较好的跟踪

性能。扰动边界条件以及 Ｈ∞系统矩阵局限性要
求将在下一步工作中进行讨论。对于复杂时变系

统的工程应用和飞行试验，将结合增益调度和线

性时变参数系统技术，在未来进行更为深入的

研究。
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