
2011-03                                      兵工自动化                                 
30(3)                                Ordnance Industry Automation                         

 

·51·

doi: 10.3969/j.issn.1006-1576.2011.03.016 

飞机俯仰姿态的 µ鲁棒控制 
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摘要：针对飞机飞行条件变化引起的模型不确定性问题，基于 µ 控制理论设计鲁棒的俯仰姿态控制系统。根据

干扰抑制原理将俯仰姿态控制系统设计转化为 µ 综合的一般框架，将鲁棒性能问题转化为广义系统的鲁棒稳定性问

题。利用 D-K 迭代算法求解得到 14 阶的 µ 控制器，基于平衡截断方法将该控制器成功地降为 4 阶。对 µ 降阶控制

器进行鲁棒性分析，结果表明 µ控制能兼顾系统的鲁棒稳定性和鲁棒性能。 
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Abstract: Aiming at the problem of model uncertainty caused by the change of flight conditions, robust pitch attitude 
control system is designed using µ control theory. The pitch attitude control system design is constructed into the general 
framework of µ synthesis according to the principle of interference suppression. And the robust performance problem is 
transformed into robust stability problem of augmented system. Secondly, the D-K iteration algorithm is used to solve the 
fourteenth-order controller. Then controller is reduced to fourth-order successfully using the balanced truncation model 
reduction procedure. Lastly, robustness analysis is performed in terms of the reduced-order µ controller. The reduced-order 
µ controller yields the desired robust stability as well as the robust performance. 
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0  引言 

飞机俯仰姿态控制是常规自动驾驶仪的基本工

作方式，同时也是其他工作方式的基本控制器 [1]。

随着飞机飞行包线的扩展，姿态控制必须对飞行条

件变化带来的气动参数摄动以及建模误差具有鲁棒

性。常规的 PID 控制器尽管结构简单、易于实现，

但是存在着参数调整困难和鲁棒性不能令人满意的

问题[2]。目前，常用的鲁棒控制设计方法是Ｈ∞控制

和 µ控制[3]。在飞行控制系统设计中，Ｈ∞控制得到

了广泛应用[4-6]。虽然Ｈ∞控制能实现一定的鲁棒稳

定性，却是以牺牲系统的某些性能为代价的，存在

着一定的保守性[3,7]。而 µ控制以结构奇异值作为系

统鲁棒性的度量，兼顾了控制系统的鲁棒稳定性和

鲁棒性能，减小了设计的保守性[3,8-9]。笔者首先根

据干扰抑制原理将飞机俯仰姿态控制系统设计转化

为 µ 控制的一般框架；然后引入虚拟的不确定块将

鲁棒性能问题转化为鲁棒稳定性问题；最后选择适

当的权函数使控制系统的性能满足要求。 

1  飞机俯仰姿态的不确定性数学模型 

飞机短周期运动的动力学数学模型可以采用线

性化方程表示如下[1,5]： 
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俯仰姿态的运动学方程为 

q=θ                 (2) 

式中，θ 、q、α 和η分别是飞机的俯仰角、俯

仰角速度、迎角和升降舵偏转角； qM 、 αM 和 ηM 分

别对应于飞机的纵向俯仰阻尼导数、静稳定导数和

升降舵操纵导数； αZ 是飞机的升力导数， ηZ 是由于

升降舵偏转引起的升力导数。气动导数和操纵导数

的具体意义和表达式请参见文献[1]。图 1 为飞机短

周期模态的信号流图。 

 
图 1  飞机短周期模态的信号流图 

式  (1) 中气动导数的标称值是在某一基准飞行

条件下计算出来的。随着飞行条件的变化，它们必
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然存在着不确定性。以 αM 为例，计算公式为

ymA I/CSbV.M α
α ρ 250= 。其中， ρ 是空气密度；V 是

飞行速度；S是机翼面积； Ab 是平均空气动力弦长；

yI 是飞机绕横轴的转动惯量； α
mC 是俯仰力矩系数对

迎角的导数，即迎角静稳定度。在这些因素中，空

气密度随着飞行高度而改变；由飞行任务决定的武

器弹药装载情况会引起转动惯量的变化和重心位置

的移动，这会引起迎角静稳定度 α
mC 的摄动。所有这

些因素都会引起气动导数的不确定性。 

实际的系统不仅存在上述的参数摄动，而且还

存在着未建模动态的影响。另外，实际的飞行控制

系统常常采用俯仰角速度反馈形成阻尼器以改善飞

机短周期的飞行品质。因此，如果用输入乘法不确

定性表示系统的建模误差，并且把不确定性 ∆“抽”

出来，则系统的结构如图 2。俯仰姿态的不确定模

型可以用上线性分式变换[3]的形式表示为式
 (3)（根

据需要省略传递函数的自变量 s)： 

( )∆= ,GFG uθ             (3) 

式中 
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其中， dG 描述舵机的动态特性，表示为如下的传递

函数[6]： 

2

1 325
29.85 1 325dG s s

=
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         (4) 

qG 是由式
 (1) 决定的，从升降舵偏转角到俯仰

角速度的传递函数。不确定性 ∆满足 ( ) 1≤∆
∞

s ；

( )sWd 表示不确定性的界。 

 

图 2  飞机俯仰姿态不确定性模型 

2  飞机俯仰姿态 µ控制器设计 

2.1  结构奇异值理论 

图 3 所示的标准反馈互联结构中， nnCM ×∈ 是

稳定的传递函数矩阵； ∆∈∆ 表示结构化不确定性的

分块对角阵集合，具有与 M 相匹配的维数。 

 

图 3  标准反馈互联结构 

M 关于 ∆的结构奇异值定义如下： 
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结构奇异值描述了反馈系统在不确定性摄动下

的鲁棒稳定裕度； ( )M∆µ 越小，系统所能承受的不

确定摄动越大（在
∞

∆ 范数意义下）。利用结构奇异

值进行控制系统分析和设计的基础是鲁棒稳定性定

理和鲁棒性能定理，该定理详见参考文献[3]。 

2.2  阻尼器参数选择 

设计算例采用文献 [6]给出的气动导数，即

Mq=-0.254 4、 αM =-1.166、 ηM =-1.815、 αZ =-0.343

和 ηZ =-0.072 1。基于以上数据分析飞机的运动特性

发现，其短周期阻尼仅为 0.27。而一级飞行品质要

求短周期阻尼在 0.35 和 1.30 之间[10]。如果把俯仰

角速度的反馈增益选择为 qK =1，则系统的短周期阻

尼为 0.915，满足了一级飞行品质的要求。 

2.3  基于干扰抑制原理的设计框架 

假设 r是系统的参考输入， y是作为量测输出

的跟踪误差， w是施加于系统输出端的外部干扰。

为衡量系统的性能，引入评价信号 ( )T
1 2z z z= ，以

及相应的加权函数 pw 和 uw ，使得 ( )wwz p +⋅= θ1 、

uwz u ⋅−=2 。采用线性分式变换的表示方法，把不确

定性和控制器“抽”出来，则可以得到图 4 所示的

一般框架。 

 
图 4  俯仰姿态 µ综合框架 

图 4 中虚线内所示的部分就是广义被控对象 P
的内部结构，经过推导可得： 
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图 4 中点划线内的部分是 M的结构，按照 b、
a、w和 z的维数把 M进行分块，即： 
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         (7) 

则由 w到 z的传递函数矩阵可以采用上线性分

式变换表示为： 

( ) ( ) 12
1

112122 MMIMM,MFT uzw
−∆−∆+=∆=    (8) 

可见，不确定性 ∆就是通过 11M 、 12M 和 21M 进

入系统进行摄动的。 
飞机俯仰姿态控制系统设计问题可以描述为：

针对具有不确定性 ∆的被控制对象 ( )sGθ ，选择合适

的权函数 pw 和 uw ，设计正则实有理的稳定化控制器

( )sK ，使闭环系统满足以下要求： 

1) 鲁棒稳定性，即 ( ) 111 <∆ Mµ 。 

2) 鲁棒性能，即 1<
∞zwT 。 

为了应用 µ 理论设计控制系统，引入虚拟的不

确定块 21×∈∆ Cf ，且 1≤∆
∞f ，使得 zw f ⋅∆= 。定义

增广不确定性 ( )fP ,diag ∆∆=∆ 。µ控制器的设计框架

如图 4。 

根据鲁棒性能定理，对鲁棒性能的要求可以转

化为对 M 关于增广不确定性 P∆ 的结构奇异值的要

求，即 ( ) 1<∆ M
P

µ 。控制系统的设计转化为如下的优

化问题： 

( )( )）（ ωµ
ω

jK,PFsupmin lK P∆
        (9) 

2.4  加权函数的选择 

µ 鲁棒控制系统的设计性能在很大程度上取决

于权函数 pw 和 uw 的选择。具体来说，由于参考输入

和外部干扰一般是低频信号，为了达到较好的跟踪

和干扰抑制效果， pw 在低频段应该具有较高的增

益，选择为如下形式： 

( ) 22

22

2
2
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pp ss

ssksw
ωωξ
ωωξ

++
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=       (10) 

式中, nd ωω < ，调节参数可以改善控制系统的性能。

经试凑研究确定这些参数取值为： 920.k p = 、

182 =nω 、 0102 .d =ω 、 470.n =ξ 、 40=dξ 。 

uw 的作用是限制控制量的大小，防止系统在实

际工作中产生严重的饱和现象以及控制量过大而导

致执行器损害。由于飞机水平尾翼的偏转角度一般

为±20°，所以选择： 

05020 1 .wu == −            (11) 

不确定性的界函数可以表示为： 

( )
500
10030

+
+

×=
s
s.sWd           (12) 

该界函数表示系统模型在低频段存在着 6%的

建模误差，而在高频段建模误差达到 30%。 
2.5  µ控制器的求解和降阶 

引 入 正 定 的 对 角 化 标 度 矩 阵 3 3C ×∈lD 和

2 2C ×∈rD ，满足条件 [11]： P P∆ = ∆r lD D ， *=
llD D ，

*=
rrD D 。 

则 µ值满足不等式： 

( )( ) ( )( )1

,
, inf ,

P
l r

l lD D
F P K F P Kµ σ −

∆ ≤ l rD D          (13) 

利用该不等式可以把式
 (9) 对 µ 值的优化转化

为对其上界的优化，所以优化目标变为： 
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对于固定的标度矩阵 lD 和 rD ，式  (14) 就是标

准的Ｈ∞控制问题；对于固定的 ( )sK ，式  (14) 就是

关于 lD 和 rD 的凸优化问题。上述问题可采用对标

度矩阵 lD 、 rD 和控制器 K 交替进行优化的方法求

解。这个过程可借助 Matlab 提供的 mu 工具箱编程

求解[11]。 
求解得到 14 阶的 µ控制器。为便于应用，必须

对控制器进行降阶，降阶的原则是保证 ( ) 111 <∆ Mµ

和 ( ) 1<∆ M
P

µ ，即降阶控制器仍然要满足鲁棒稳定性

和鲁棒性能的要求。为此，首先采用平衡截断法[11]

将控制器降为 5 阶；然后采用主导极点方法又消去

一对偶极子得到 4 阶的控制器，即： 

( ) ( )( )
( )( )( )41403153005

813272932
2

2

.s.s.s.s
.s.s.ssK

++++
+++−

=µ
   (15) 

2.6  鲁棒性分析 

对控制系统进行鲁棒性分析，首先要根据式  (6)
求得图 5 中的 M；然后，取出 M11 并计算 ( )11M∆µ 进

行鲁棒稳定性分析；最后，计算 ( )M
P∆

µ 进行鲁棒性

能的分析。 
作为对比，基于完全相同的加权函数采用
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matlab 的 hinfopt 函数设计了 H∞控制器，采用主导

极点法降阶后得到 4 阶的 H∞控制器，即： 

( ) ( )( )
( )( )( )936783008

9152313924
2

2

.s.s.s.s
.s.s.s.sK

++++
+++−

=∞    (16) 

分别采用式 (15) 的 µ控制器和式  (16) 的 H∞控
制器计算 ( )11M∆µ 和 ( )M

P∆
µ 的频率响应如图 5。 

 
图 5  鲁棒性分析 

图 5 下部的实线和虚线表示分别采用 µ控制和

H∞控制的鲁棒稳定性，即结构奇异值 ( )11M∆µ 的频

率响应曲线。可见其峰值分别为 0.083 和 0.087，表

示 2 种控制器能够承受的最大不确定性分别为

0.083-1=12.04 和 0.087-1=11.49，这说明 2 种控制器

都能够使系统鲁棒稳定。图 5 上部的实线和虚线表

示分别采用 µ控制和 H∞控制的鲁棒性能，即结构奇

异值 ( )M
P∆

µ 的频率响应曲线。可见其峰值分别为

0.922 和 1.031，这表明 µ控制实现了系统的鲁棒性

能，而 H∞控制没有实现系统的鲁棒性能。所以 µ
控制既实现了系统的鲁棒稳定性又实现了鲁棒性

能，避免了 H∞控制的保守性。 

3  仿真结果 

首先以俯仰角对阶跃输入信号的响应验证系统

的跟踪性能；然后，仿真系统在气动参数摄动条件

下的响应以验证其鲁棒性。 
系统对俯仰角阶跃输入的响应如图 6。可见，

阶跃响应快速准确，上升时间为 0.83 s（以首次到

达终值的时间计算），超调量为 10.85%。图 7 说明

控制器产生的控制信号使升降舵迅速上偏（下偏为

正），产生使飞机抬头的俯仰操纵力矩。 

 
图 6  俯仰角的阶跃响应 

对鲁棒性能的检验方法是把气动导数分别向上

和向下施加 10%的摄动，俯仰角的阶跃响应如图 6
中的虚线和点划线。可见，该控制系统对于气动参

数的摄动具有较好的鲁棒性能。 

 
图 7  升降舵变化 

4  结论 

仿真结果表明，µ 控制的性能良好，对气动参

数的摄动具有一定的鲁棒性。经研究，在 µ 控制中

的加权函数对所设计的控制系统性能影响较大，而

加权函数一般基于设计经验采用试凑的方法来选

择。因此，在将 µ 控制应用于飞行控制设计时，如

何最优地确定加权函数是下一步研究的方向。 
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