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基于有限时间预设性能的高超声速飞行器反演控制

韦俊宝, 李海燕†, 李 静, 董海迪
(海军工程大学兵器工程学院，武汉 430000)

摘 要: 针对存在参数不确定以及外界干扰的高超声速飞行器跟踪性能问题,提出一种基于有限时间预设性能的
反演控制方案.首先,为便于控制器设计,将高超声速飞行器模型划分为速度和高度子系统,针对子系统分别设计
预设性能控制器以提高系统的瞬态和稳态性能;然后,通过设计一种有限时间性能函数,使得跟踪误差能够在预设
时间内收敛至稳态值;接着,考虑到反演设计中虚拟指令导数难以获取以及干扰项对系统的影响,基于干扰观测器
提出一种扰动估计方法,目的是在取得良好的观测扰动效果的同时,使得控制器设计流程简化、复杂度降低;最后,
基于Lyapunov稳定理论证明系统的跟踪误差最终一致有界,并通过仿真验证该方法的有效性.
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Backstepping control for hypersonic vehicle based on finite time
prescribed performance
WEI Jun-bao, LI Hai-yan†, LI Jing, DONG Hai-di

(College of Weaponry Engineering，Naval University of Engineering，Wuhan 430000，China)

Abstract: For the problem of hypersonic flight vehicle (HFV) tracking performance with uncertain parameters and
external disturbances, a backstepping control scheme based on finite time prescribed performance is proposed. Firstly,
in order to facilitate the controller design, the HFV model is divided into velocity and height subsystems. Then, the
controllers based on prescribed performance are designed for the these subsystems respectively to improve the transient
performance and steady state performance of the system. The tracking error is guaranteed to converge to the steady state
within the setting time by designing a finite-time performance function. In addition, considering the difficulty in
obtaining the derivative of virtual command and the influence of disturbance items on the system in the backstepping
controller design, an estimation method based on the disturbance observer is proposed, which aims to simplify the
controller design process and reduce its complexity while achieving great observation effect of disturbance. It is proved
that the tracking errors of the system are uniformly bounded based on the Lyapunov stability theory. Finally, the
simulation results show the effectiveness of the proposed method.
Keywords: hypersonic flight vehicle (HFV)；prescribed performance；finite time convergence；backstepping control；
disturbance observer

0 引 䀰

近年来,高超声速飞行器因其在军事和民事方面
具有巨大的应用前景,引起了世界的广泛关注.而飞
行控制技术作为高超声速飞行器的核心技术之一,是
一个具有挑战性的课题.
目前,关于高超声速飞行器控制技术的研究已

经取得了一定的成果.通过采用反演法[1]、动态逆控

制[2]、滑模控制[3]以及轨迹线性化[4]等控制方法,高
超声速飞行器的非最小相位、强非线性、不确定性

等问题得到了有效处理.其中,反演法是一种解决非
线性和不确定控制问题的有效控制技术.通过将高
超声速飞行器模型分解为速度和高度子系统并运用

反演控制方法设计控制器,能够取得良好的控制效
果[5].高超声速飞行器的高度子系统阶数较高,在反
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演控制器设计中难以获取虚拟指令的一阶导数.针
对该问题,指令滤波器[6]、动态面控制[7-8]和微分跟踪

器[9]等技术广泛应用于反演控制方法.另外,为了提
高控制系统的鲁棒性,文献 [10]采用神经网络方法逼
近系统未知函数,取得了良好的控制效果.对于系统
中存在的参数不确定和外界干扰,文献 [11]设计了一
种有限时间收敛的干扰观测器以估计集中扰动,提高
系统的抗干扰能力.文献 [8]和文献 [12]则设计了自
适应律以估计系统扰动的上界,从而提高系统在干扰
下的稳定性.虚拟指令导数项和扰动项均难以得到
准确值甚至未知,对于此,常规控制器设计是分别对
这两项进行估计并补偿.虽然该方法能够取得较好
的效果,但若能够将这两项合并视为总扰动项并进行
观测补偿,则控制器设计过程会更加简便,控制器复
杂度降低,更有利于实际应用.

需要指出的是,高超声速飞行器在实际飞行中,
对于控制系统的动态性能要求很高[13],仅依靠反演
控制方法未必能够满足高超声速飞行器的性能需

求.考虑到预设性能[14]方法具有能够同时兼顾系统

瞬态和稳态性能的独特优势,在高超声速飞行器控制
研究中得到了广泛应用.文献 [15]首次将预设性能
方法应用于高超声速飞行器的控制器设计,使得控
制系统的瞬态和稳态性能得到了较好的提升.考虑
到传统性能函数需要已知跟踪误差的初始值,不利
于实际应用,文献 [15-18]分别设计了一种新的性能
函数,在保证预设性能方法良好控制效果的同时,无
需获取跟踪误差初始值.其中文献 [16]所设计的性
能函数,可通过调节相应参数,更便于预先设定控制
系统的调节时间、超调量等动态性能的要求.为了进
一步发挥预设性能方法对于提高系统瞬态和稳态性

能的能力,文献 [17]和文献 [19]提出了一种新型性能
函数,可有效降低跟踪误差的超调量.注意到传统预
设性能方法需要误差变换,文献 [20]将障碍Lyapunov
函数引入预设性能控制器设计,该方法无需误差变
换,可降低控制器的复杂度.考虑到目前常规性能函
数无限时间收敛至稳态值,收敛速度较慢,且上述预
设性能方法研究均未涉及有限时间控制问题.为此,
文献 [21]和文献 [22]分别设计了一种有限时间收敛
的性能函数,以保证跟踪误差在预设时间内收敛至稳
态值,从而提高其收敛速度.然而,所设计的性能函数
参数较多,参数值设计过程较复杂,不利于实际应用.
基于上述分析,首先考虑到现有的反演控制器设

计,常常采用分别估计难以获取的虚拟指令导数项和
未知扰动项的做法,易造成控制器参数较多、结构较

复杂的问题,不利于实际应用.其次,常规预设性能方
法未考虑有限时间控制问题,性能函数无法预设明确
的跟踪误差收敛时间,不能保证误差有限时间收敛,
现实中未必能够满足高超声速飞行器的跟踪性能要

求.
本文以跟踪误差有限时间收敛为目标,提出一种

有限时间预设性能控制方法,以实现控制系统良好的
跟踪性能.与文献 [21]和文献 [22]相比,参数较少且
设置简便,更有利于实际应用.在此基础上,基于干扰
观测器提出一种干扰估计方法,在实现良好观测效果
的同时,简化反演控制器设计过程.通过提出一种基
于有限时间预设性能的反演控制方案,使得系统跟踪
误差在预先设定的有限时间内收敛至稳态值的同时,
降低控制器复杂度.最后,通过对比仿真验证所提出
控制方案的有效性.

1 系统描述和预༷知䇶

1.1 系统描述

高超声速飞行器纵向运动刚体模型[23]为

V̇ =
T cosα−D

m
− g sin γ, (1)

ḣ = V sin γ, (2)

γ̇ =
L+ T sinα

mV
− g cos γ

V
, (3)

θ̇ = q, (4)

q̇ = M/Iyy. (5)

其中:速度V、高度h、航迹倾角γ、俯仰角θ以及俯仰

角速度q为刚体状态变量;α为攻角,且有α=θ−γ;m
为质量; g为重力加速度; Iyy为转动惯量;T、D、L、M
分别为推力、阻力、升力以及俯仰力矩,可描述为[24]

D = QS(Cα2

D α2 + Cα
Dα+ C0

D),

L = L0 + Lαα,

T = TΦ(α)Φ+ T0(α),

M = MT +M0(α) +Mδeδe.

(6)

其中:Q = 0.5ρV 2为飞行器动压, ρ为空气密度;S为
飞行器参考面积;Φ为燃油当量比; δe为升降舵偏角;
Cα2

D 、C
α
D、C

0
D、L0、Lα、TΦ(α)、T0(α)分别为阻力、升

力以及推力的相关气动参数;MT、M0(α)和Mδe为俯

仰力矩的相关参数.
假设1 式 (3)中的T sinα项数值远小于升力L

值,因此该项可忽略[25].
系统模型的输出为速度V、高度h;控制输入为燃

油当量比Φ、升降舵偏角δe.结合模型 (1)∼ (5)与假设
1可知,速度V 的变化主要受燃油当量比Φ控制;升降
舵偏角δe通过直接控制俯仰角速率q变化,进而控制
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俯仰角θ、航迹倾角γ的变化,使得飞行器高度h变化

主要受δe控制.为了便于控制律设计,通常情况下,模
型(1)∼ (5)可分解为速度子系统和高度子系统[11],有

V̇ = fV + gV Φ+ dV ; (7)
ḣ = V sin γ,
γ̇ = fγ + gγθ + dγ ,

θ̇ = q,

q̇ = fq + gqδe + dq.

(8)

其中

fV =
T0(α) cosα−D

m
− g sin γ,

gV =
TΦ(α) cosα

m
,

fγ =
L0 − Lαγ −mg cos γ

mV
, gγ =

Lα

mV
,

fq =
MT +M0(α)

Iyy
, gq =

Mδe

Iyy
.

式中dV、dγ、dq为扰动项,包含外界干扰和参数摄动.

1.2 预设性能

预设性能方法通过设计性能函数并进行误差变

换,使得跟踪误差收敛于一个预先设定的任意小区
域内的同时,误差的收敛速度和超调量均满足预设条
件,系统的瞬态和稳态性能满足预设要求[14].

常规性能函数表达式如下:

ϖ(t) = (ϖ0 −ϖ∞) exp(−µt) +ϖ∞. (9)

其中:ϖ0、µ、ϖ∞均为常数且ϖ0>ϖ∞>0,µ>0,ϖ∞

为误差稳态值,且 lim
t→∞

ϖ(t) =ϖ∞.显然,性能函数始
终为正,具有连续有界、单调递减的性质.该函数对系
统跟踪误差e(t)的约束满足

−ϖ(t) < e(t) < ϖ(t). (10)

注意到常规性能函数(9)无限时间收敛至稳态值
ϖ∞,无法保证跟踪误差在明确的有限时间内收敛至
稳态范围内.为了进一步提高跟踪误差的瞬态性能,
本文提出一种有限时间收敛的新型性能函数,即

ϖ(t) =
ϖ0 −ϖ∞

T 2
0

(T0 − t)2 exp(−µt) +ϖ∞, t ⩽ T0;

ϖ∞, t > T0.

(11)

其中T0>0为ϖ(t)收敛至稳态值ϖ∞的设定时间.不
难得到,所设计的性能函数在 t= T0处收敛至稳态值

ϖ∞,是连续有界、单调递减的正函数.
注1 与传统性能函数(9)相比,所设计的性能函

数可依据系统跟踪性能要求,预先设定收敛时间值,
进而使得跟踪误差在有限时间内收敛至稳态值,提高

收敛速度.
由于直接利用不等式 (10)难以设计控制器,需要

将不等式约束转换为等式约束,如下所示:

e(t) = ϖ(t)S(ε). (12)

其中: ε为转化误差;转换函数为S(ε) =
eε − e−ε

eε + e−ε
,易

知,S(ε)为光滑、严增可逆函数.
进一步,S(ε)的逆变换为

ε = S−1(e,ϖ) =
1

2
ln
(1 + e/ϖ

1− e/ϖ

)
. (13)

注2 若在∀t∈ [0,∞)的条件下,能够满足ε(t)∈
l∞,此时−1<S(ε)< 1,则不等式 (10)成立,系统跟踪
误差被限制在预设范围内.根据所设计的性能函数
性质,跟踪误差在有限时间内收敛至稳态值,且满足
预设的瞬态和稳态性能要求.

1.3 干扰观测器

考虑如下不确定系统:

ẋ = f(x) + g(x)u+ d(t). (14)

其中:x∈R、u∈R分别为系统状态变量和输入, f(x)、
g(x)均为连续函数, d(t)为系统未知干扰.
为了观测未知干扰,参考文献 [26]设计如下干扰

观测器: χ̇ = f + gu+ d̂,

˙̂
d = −R2

(
l1 arctan(χ− x) + l2 arctan

( d̂

R

))
.

(15)

其中:χ为x的估计值, d̂跟踪d(t),R>0、l1>0、l2>0

均为观测器参数.
注3 关于干扰观测器的收敛性,依据文献 [26]

的结论,有 lim
R→∞

χ=x、lim
R→∞

d̂=d.即存在未知正常数

ηχ1
和ηχ2

,使得 |χ− x|⩽ηχ1
、|d̂− d|⩽ηχ2

.

2 控制器设计

控制目标:在考虑高超声速飞行器控制系统存
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在参数不确定、外界干扰的情形下,系统输出能够稳
定跟踪指令信号,跟踪误差在预设的有限时间内收敛
至稳态值,满足预设的瞬态和稳态性能的要求.本文
设计的控制器结构如图1所示.

2.1 速度子系统控制器设计

针对式(7)定义跟踪误差

eV = V − Vd, (16)

其中Vd为速度指令.
针对跟踪误差eV 构造性能函数

ϖV (t) =
ϖV0

−ϖV∞

T 2
V0

(TV0
− t)2 exp(−µV t) +ϖV∞ ,

t ⩽ TV0
;

ϖV∞ , t > TV0
.

(17)

其中:µV、ϖV0
、ϖV∞均为性能函数参数,TV0

>0为预

设的收敛时间.
由式(12),对速度误差进行误差变换,得到

εV (t) =
1

2
ln
(1 + eV /ϖV

1− eV /ϖV

)
. (18)

结合式(7),对(18)求导,得到

ε̇V = rV (fV + gV Φ+ dV − V̇d) + νV . (19)

其中

rV =
1

1−
( eV
ϖV

)2 · 1

ϖV
, νV =

−1

1−
( eV
ϖV

)2 · ϖ̇V

ϖ2
V

.

设计子系统控制律为

Φ =

1

gV

(
− kV εV − λV rV εV

2
− fV + V̇d −

νV
rV

− d̂V

)
.

(20)

其中: kV > 0、λV > 0均为待设计参数; d̂V 为dV 的观

测值,由如下干扰观测器得到:
χ̇V = fV + gV Φ+ d̂V ,

˙̂
dV = −R2

V

(
lV1

arctan(χV − V ) + lV2
arctan

( d̂V
RV

))
.

(21)

其中RV、lV1
和 lV2

均为观测器参数.
将式(20)代入(19),得到

ε̇V = rV

(
− kV εV − λV rV εV

2
− d̂V + dV

)
. (22)

2.2 高度子系统控制器设计

定义高度误差 eh = h − hd,其中hd为高度指

令.针对高度误差eh构造性能函数

ϖh(t) =


ϖh0

−ϖh∞

T 2
h0

(Th0
− t)2 exp(−µht) +ϖh∞ ,

t ⩽ Th0
;

ϖh∞ , t > Th0
.

(23)

其中:µh、ϖh0
、ϖh∞均为性能函数参数,Th0

> 0为预

设的收敛时间.
由式(12),对高度误差进行误差变换,得到

εh(t) =
1

2
ln
(1 + eh/ϖh

1− eh/ϖh

)
. (24)

为了使得高度h实现对高度指令hd的快速跟踪,
设计如下虚拟控制律:

γd = arcsin
(−khεh/rh + ḣd − νh/rh

V

)
. (25)

其中: kh > 0为待设计参数, rh =
1

1− (eh/ϖh)2
· 1

ϖh
,

νh=
−1

1− (eh/ϖh)2
· ϖ̇h

ϖ2
h

.

注4 当航迹倾角γ实现对γd的跟踪时,转换误
差εh(t)满足εh(t) + khε̇h(t) = 0[17],即εh(t)有界.因
此,根据注2可知,当γ → γd时,高度跟踪误差eh满足

预设的瞬态和稳态性能要求.
下面利用反演控制方法设计高度子系统控制律.
step 1:定义航迹倾角误差eγ=γ− γd,结合式(8),

对其求导,得到

ėγ = fγ + gγθ + dγ − γ̇d. (26)

注5 考虑到反演控制器设计中,虚拟指令难以
求导,常规方法是利用跟踪微分器估计虚拟指令的一
阶导数.注意到大多数文献采用分别估计系统的扰
动项和虚拟指令一阶导数的做法,但这容易造成控制
器参数过多、结构复杂,不利于实际应用.
针对该问题,本文基于干扰观测器提出一种估计

方法:首先将 γ̇d视为另一扰动项,令d′γ =dγ − γ̇d作为

总扰动;然后,以跟踪误差eγ为输入,设计如下干扰观
测器:

χ̇γ = fγ + gγθ + d̂γ ,

˙̂
dγ = −R2

γ

(
lγ1

arctan(χγ − eγ) + lγ2
arctan

( d̂γ
Rγ

))
.

(27)

其中Rγ、lγ1
、lγ2
均为观测器参数.

注6 由式 (15)可见,式 (27)中χγ1
、d̂γ分别为误

差eγ、总扰动d′γ的估计值.与文献 [11]相比,所提出
方法在实现对系统扰动项和指令导数估计的同时,无
需引入跟踪微分器,使得控制器设计更为简便.
进一步,设计虚拟控制律

θd =
1

gγ
(−kγeγ − fγ − d̂γ), (28)

其中kγ>0为待设计参数.



第6期 韦俊宝等: 基于有限时间预设性能的高超声速飞行器反演控制 1597

将式(28)代入(26),得到

ėγ = −kγeγ + gγ(θ − θd)− d̂γ + d′γ . (29)

step 2:定义俯仰角误差eθ=θ − θd,结合式(8),对
其求导,得到

ėθ = q + d′θ, (30)

其中d′θ=−θ̇d,与step 1类似,视 θ̇d为未知干扰项.
设计虚拟控制律

qd = −kθeθ − gγeγ − d̂θ. (31)

其中: kθ > 0为待设计参数; d̂θ为干扰项d′θ的估计值,
可通过如下干扰观测器得到:

χ̇θ = d̂θ,

˙̂
dθ = −R2

θ

(
lθ1 arctan(χθ − eθ) + lθ2 arctan

( d̂θ
Rθ

))
.

(32)

其中Rθ、lθ1、lθ2均为观测器参数.
将式(31)代入(30),得到

ėθ = −kθeθ − gγeγ + q − qd − d̂θ + d′θ. (33)

step 3: 定义俯仰角速率误差eq = q − qd,结合式
(8),对其求导,得到

ėq = fq + gqδe + d′q, (34)

其中d′q=dq − θ̇d为总扰动.
设计系统控制律

δe =
1

gq
(−kqeq − fq − eθ − d̂q). (35)

其中: kq > 0为待设计参数; d̂q为总扰动d′q的估计值,
可通过如下干扰观测器得到:

χ̇q = fq + gqδd + d̂q,

˙̂
dq = −R2

q

(
lq1 arctan(χq − eq) + lq2 arctan

( d̂q
Rq

))
.

(36)

其中Rq、lq1、lq2均为观测器参数.
将式(35)代入(34),得到

ėq = −kqeq − eθ − d̂q + d′q. (37)

3 稳定性分析

定理1 对于系统模型 (1)∼ (5),基于假设1,采
用控制律 (20)和 (35),闭环系统内所有误差最终一致
有界,速度、高度跟踪误差在预设的有限时间内收敛
至稳态值,达到预设的瞬态和稳态性能要求.
证明 针对整个闭环系统构建Lyapunov函数,

有

W =
1

2
(ε2V + e2γ + e2θ + e2q). (38)

结合式(22)、(29)、(33)以及(37),对式(38)求导,得到

Ẇ ⩽ εV (−rV kV εV − λV r
2
V εV /2− rV d̃V )+

eγ(−kγeγ + gγeθ − d̃γ)+

eθ(−kθeθ − gγeγ + eq − d̃θ)+

eq(−kqeq − eθ − d̃q), (39)

其中 d̃V = d̂V − dV、d̃γ = d̂γ − d′γ、d̃θ = d̂θ − d′θ、

d̃q= d̂q − d′q均为观测器的估计误差.
根据注3,存在有界常数ηi(i = 1, 2, 3, 4) > 0,使

得 |d̃V |⩽η1, |d̃γ |⩽η2, |d̃θ|⩽η3, |d̃q|⩽η4.
注意到式(39)中

εV rV d̃V ⩽ λV

2
r2V ε

2
V +

1

2λV
d̃2V ,

eγ d̃γ ⩽ kγ
2
e2γ +

1

2kγ
d̃2γ ,

eθd̃θ ⩽ kθ
2
e2θ +

1

2kθ
d̃2θ,

eqd̃q ⩽
kq
2
e2q +

1

2kq
d̃2q.

(40)

结合式(40),式(39)可化简为

Ẇ ⩽ −rV kV ε
2
V − kγ

2
e2γ − kθ

2
e2θ −

kq
2
e2q+

1

2λV
d̃2V +

1

2kγ
d̃2γ +

1

2kθ
d̃2θ +

1

2kq
d̃2q. (41)

令Λ=[εV , eγ , eθ, eq]
T, k̄=min

(
rV kV ,

kγ
2
,
kθ
2
,
kq
2

)
.根

据前文的分析,存在有界常数NW >0,使得
1

2λV
d̃2V +

1

2kγ
d̃2γ +

1

2kθ
d̃2θ +

1

2kq
d̃2q⩽NW ,因此式(41)可进一步

化简为

Ẇ ⩽ k̄||Λ||22 +NW , (42)

则当 ||Λ||⩾
√

NW

k̄
时,式(42)有

Ẇ ⩽ 0. (43)

因此可表明W有界,根据W的定义可得到 εV、eγ、

eθ、eq有界.根据注4,由eγ有界可得到εh ∈ l∞.根据
注2,由εV、εh有界可得到eV、eh有界且在有限时间

内收敛至稳态值,满足预设的瞬态和稳态性能要
求.2
4 仿真分析

为验证所提出控制方案的有效性,以高超声速飞
行器纵向运动模型 (1)∼ (5)为对象,利用第2节的控
制方法进行Matlab仿真.飞行器模型相关参数取自
文献[23].
本文通过设置两种情形进行对比仿真,仿真参数

值如表1所示.
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表 1 控制器参数设置

控制方法 参数值

本文方法

预设性能参数

ϖV0
=30, ϖV∞ =1, µV =0.05, TV0

=20

ϖh0
=90, ϖh∞ =5, µh=0.05, Th0

=30

控制增益参数

kV =2, λV =0.001, kh=1, kγ =kθ =2, kq =4

干扰观测器参数

RV =Rθ =Rq =10, Rγ =20, lV1
= lV2

=0.5

lγ2
=0.7, lθ1

=0.2, lθ2
=1, lq1

=0.2, lq2
=1

对比方法[11]

跟踪微分器参数

a=b=1, r1=0.8, r2=2, τ=0.5

干扰观测器参数

kγ,1=0.01, kγ,2=0.02, kγ,3=0.000 2, λ1=0.5

λ2=1.5, kq,1=0.01, kq,2=kq,3=0.05

考虑式(6)中气动参数和力矩参数的数值摄动为
± 30%,具体形式为C = C0(1+0.3 sin(0.2 t)),C为摄
动参数的实际值,C0为摄动参数的标称值;扰动dV、

dγ和dq包含的外界干扰分别设置为0.5 sin(0.1 t) ft /
s2、0.002 sin(0.1 t) rad / s、0.2 sin(0.1 t) rad / s2;系统状
态初始值设置为V0=7702 ft / s、h0=85 000 ft、γ0=0

rad、θ0 =0.026 4 rad、q0 =0 rad / s;速度和高度的阶跃
指令分别设置为

∆V =

 20 ft/s, t = 0;

300 ft/s, t > 0.

∆h =

 20 ft, t = 0;

500 ft, t > 0.

并分别通过如下滤波器[27]产生指令信号Vd、hd:

GV (s) =
0.22

s2 + 0.32 s+ 0.22
, (44)

Gh(s) =
0.062

s2 + 0.096 s+ 0.62
. (45)

情形1:为了验证所设计性能函数(记为“方案A”
)的有效性和优越性,引入常规性能函数[14](记为“方
案B”)并采用除性能函数外,与本文参数相同、形式
相同的控制方法进行对比仿真.其中引入的性能函
数相关参数值与本文相同,函数具体形式如下所示:

ρ(t) = (ϖ0 −ϖ∞) exp(−µt) +ϖ∞. (46)

情形 1的仿真结果如图 2∼图 6所示.方案A和
B均能够使控制系统实现对指令信号的稳定跟踪,但
显然方案A的跟踪误差收敛更快,跟踪性能更好 (如
图2和图3所示).这是由于方案A下的性能函数能够
预先设置收敛时间 t = 20 s、t = 30 s,并在该时间点
收敛至稳态值;而方案B下的性能函数在设置相同
参数值的情况下,收敛速度较慢,在 t= 80 s处才大致
趋于稳态值 (如图4所示).因此造成了跟踪误差在不
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同性能函数约束下的差异,方案A的跟踪误差能够在
预设的时间内收敛至稳态值,且收敛速度更快,方案
A的跟踪性能更好 (如图5所示).由图6可见,系统控
制输入在前10 s内反应较快,这是为了满足预设的性
能要求,需要提供较大的控制量.基于上述分析,体现
了所设计性能函数的有效性和优越性.

情形2:为了验证所提出方法的有效性,将本文控
制方案 (记为“a”)与文献 [11]的干扰估计方法 (记为
“b”)进行对比仿真.由于将干扰估计方法应用于高
度子系统控制器设计,情形2主要进行该子系统的仿
真检验.另外,方案b采用所设计的预设性能反演控
制方法,且参数值不变,从而消除不同控制方法对仿
真结果的影响.
情形2的仿真结果如图7∼图10所示.由于难以

准确获取反演设计中虚拟控制律的一阶导数值,无法
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得知对系统扰动的估计效果.可通过观察系统状态
变量的跟踪效果和对比仿真,以检验所提出方法的有
效性.由图7和图8可见,控制方案a、b均能够使系统
实现对指令信号的稳定精确跟踪,表明所提出方法能
够较好地抑制干扰对系统的影响.另外,图9中方案b
估计值曲线由跟踪微分器和干扰观测器的输出组成,
目的是利用估计指令导数、未知干扰的常规处理方

法,与本文估计方法进行对比.显然,方案a估计值曲
线与方案b几乎相同,表明所提出方法在简化控制器
设计流程、降低控制器复杂度的情况下,能够呈现出
相似的观测干扰效果.

5 结 论

针对考虑参数不确定、外界干扰的高超声速飞

行器控制性能问题,本文提出了一种基于有限时间预
设性能的反演控制方案.

1)所设计的有限时间性能函数能够使得跟踪误
差在预设的有限时间内收敛至稳态值.通过对比仿

真,系统输出的误差达到了预期效果,体现了所设计
性能函数的有效性和优越性.

2)所提出干扰估计方法能够实现对虚拟指令导
数和扰动项的观测,降低控制器复杂度.仿真结果表
明,该估计方法能够较好地抑制干扰对系统的影响,
呈现出良好的观测效果.
提高控制系统跟踪性能的同时,也需要考虑其稳

定性.后续进一步考虑高超声速飞行器的输入受限
控制和故障容错控制问题并展开相关的研究工作.
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