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高超声速飞行器指定时间自适应控制

王 冠, 夏红伟†

(哈尔滨工业大学航天学院，哈尔滨 150001)

摘 要: 为了解决高超声速飞行器纵向运动模型的稳定轨迹跟踪控制问题,设计一种指定时间自适应控制方
法.通过引入障碍李雅普诺夫函数,保证速度跟踪误差和高度跟踪误差能够收敛到期望的区域,同时满足系统的
瞬态性能和稳态精度.将自适应控制与实际指定时间稳定理论结合,实现闭环系统在指定时间稳定,收敛时间可
根据实际需求预先指定.引入的固定时间滤波器对虚拟导数进行求解,可以避免传统反步控制中存在的“计算爆
炸”问题,提高收敛速度.对所设计的控制器利用李雅普诺夫理论给出严格理论证明,并能够保证系统其他状态变
量在指定时间内趋于稳态值.仿真结果表明,所设计的控制器能够使速度和高度稳定地跟踪参考信号,满足时变
的性能约束需求且具有较强的鲁棒性.
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Prescribed-time adaptive control of hypersonic vehicle
WANG Guan, XIA Hong-wei†
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Abstract: A prescribed-time adaptive control method is designed to solve the problem of stable trajectory tracking control
of the hypersonic vehicle. The velocity and altitude tracking errors are guaranteed to converge to the desired area by
introducing the barrier Lyapunov function while meeting the system’s transient performance and steady-state accuracy
requirements. By combining the adaptive control with the practically prescribed-time stability theory, the closed-loop
system is stable at a prescribed time, and the convergence time can be predefined according to the actual needs. The
introduced fixed-time filter is employed to solve the virtual derivative, which avoids the ”term of explosion” problem in
traditional backstepping control and improves the convergence speed. A rigorous theoretical proof is presented for the
designed controller using the Lyapunov theory, which can ensure that the other state variables of the system tend to the
steady-state value within a specified time. The simulation results show that the designed controller can make the velocity
and altitude track the reference signals stably, and meet the time-varying performance constraints robustly.
Keywords: hypersonic vehicle；flight control；adaptive；prescribed-time；barrier Lyapunov function；fixed-time filter

0 引 䀰

高超声速飞行器作为一类具有前瞻性和战略性

的大国重器,其发展会对军事发展、民用商业乃至整
个科技工程领域产生重大影响.与传统飞行器相比,
高超声速飞行器具有大范围机动、快速域、飞行环境

复杂、强不确定性等特性[1].因此,高超声速飞行器的
控制系统设计具有极大的挑战性.
近年来,许多先进的控制理论在高超声速飞行器

控制系统设计中得到广泛应用[2],包括鲁棒控制[3]、

自适应控制[4]、滑模控制[5等.值得注意的是,以上控
制器往往导致被控系统渐近收敛,调节时间无法得到

理论保证.国内外研究者针对保证飞行器快速跟踪
的问题取得了一定成果,比较有代表性的包括有限时
间控制[6]、固定时间控制[7]以及指定时间控制[8].其
中,有限时间控制凭借其收敛速度快、抗扰性强、控
制精度高等优点,在控制领域发展迅速.与有限时间
控制相比,固定时间控制可以在收敛时间有界的基础
上,确保在任意初始条件下该时间为一固定常值,一
定程度上提高了系统的确定性.然而,固定时间控制
的收敛时间是系统参数的复杂函数,设计者需要构建
两者的直接关联才能实现期望的收敛时间.面对复
杂的飞行工况和任务约束,繁琐的多调参变量和函数
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关系限制了该方法在实际系统中的应用.指定时间
控制作为一种较新的控制策略,要求收敛时间可以显
式存在于控制器中,可通过控制器参数自由预设,与
系统初值无关[9].
此外,考虑瞬态性能约束以保证高精度跟踪需求

的控制器设计受到了越来越多的关注.其中,障碍李
雅普诺夫函数法是解决上述问题的一种常用方法,
其主要思想是构造关于误差信号的障碍李雅普诺夫

函数,然后基于该函数的导数进行控制器设计,保证
目标误差保持在约束内.文献 [10]通过使用障碍李
雅普诺夫函数对吸气式高超声速飞行器进行跟踪误

差和状态约束,设计了基于自适应反步法的控制策
略.文献 [11]将障碍李雅普诺夫函数与反步法相结
合,设计基于神经网络的智能控制器,解决了攻角约
束和执行器故障问题.需要指出的是,这些控制器需
要生成预先设定的约束区间以确保状态不违反其约

束,而该过程是相对复杂且耗时的.通过构造预设性
能函数,将误差约束问题转化为误差无约束问题,同
样可以为上述控制问题提供性能保证.预设性能控
制方法兼顾系统的瞬态和稳态性能,通常是以指数的
形式呈现,并保证闭环系统的渐近收敛.文献 [12]通
过将有限时间收敛微分器与性能函数相结合,提出一
种神经自适应控制器,保证了速度和高度跟踪误差以
及所需的瞬态性能.文献 [13]基于改进的李雅普诺
夫函数设计了模糊自适应控制器,能够在初始条件未
知的情况下确保时间性能需求.文献 [14]利用双曲
余割函数设计了实现指定时间并保证预设性能的控

制器,然而双曲余割函数的引入会使控制器设计和稳
定性分析相对复杂.

为进一步解决高超声速飞行器快速高精度跟踪

控制问题,本文结合自适应控制、反步控制以及指定
时间控制的思想设计指定时间跟踪控制器.首先,给
出高超声速飞行器控制模型;然后,利用反步法、障碍
李雅普诺夫函数和自适应控制技术,分别针对速度子
系统和高度子系统设计指定时间自适应控制器,并借
助李雅普诺夫理论证明所设计的跟踪控制器的速度

和高度指定时间收敛性; 最后,结合仿真实验分析所
设计控制器的性能.

与上述相关文献相比,本文主要创新点如下:
1)针对高超声速飞行器的跟踪控制问题,设计指

定时间自适应控制策略,区别于现有的高超声速飞行
器有限/固定时间控制,设计者可以根据实际需求预
先指定收敛时间,并实现指定的控制性能.

2)在控制器设计过程中,通过引入障碍李雅普诺

夫函数来确保所设计的自适应控制器能够在系统具

有未知外界扰动的情况下,满足高超声速飞行器的状
态约束和跟踪性能.

3)通过引入固定时间滤波器,解决传统反步控制
中存在的“计算爆炸”问题,相比于传统的一阶滤波
器,保证滤波误差在固定时间内有界稳定的同时,提
高收敛速度.

1 问题描述

1.1 高超声速飞行器纵向模型

定义弹性高超声速飞行器动力学系统状态量

x = [V, h, γ, α,Q, ηi](i = 1, 2),其中各状态量分别代
表飞行速度、高度、航迹角、攻角、俯仰角速率以及弹

性状态量.给出飞行器的动力学方程[15]为

V̇ =
T cosα−D

m
− g sin γ,

ḣ = V sin γ,

γ̇ =
L+ T sinα

mV
− g cos γ

V
,

α̇ = Q− γ̇,

Q̇ =
M

Iyy
+

2∑
i=1

ψiη̈i
Iyy

,

η̈i = −2ξiωiη̇i − ω2
i ηi +Ni + ψ′

iQ̇, i = 1, 2.

(1)

其中:m为飞行器质量, Iyy为飞行器转动惯量, g为重
力加速度, T 为推力,D为阻力,L为升力,M为俯仰
力矩, ξi和ωi分别为第 i阶弹性模态的阻尼系数和自

然频率,Ni为第 i阶广义弹性力,ψi为第 i阶弹性模态

的耦合系数.
式(1)中,T、D、L、M、Ni的拟合表达式如下:

T = q̄S[CT,Φ(α)Φ+ CT (α)] =

q̄S(C3
Tα

3 + C2
Tα

2 + C1
Tα+ C0

T )+

q̄S(Cα3

T,Φα
3 + Cα2

T,Φα
2 + Cα

T,Φα+ C0
T,Φ)Φ,

L = q̄S(Cα
Lα+ Cδc

L δc + Cδe
L δe + C0

L),

D = q̄S(Cα2

D α2 + Cα
Dα+ C

δ2c
D δc + Cδc

D δc+

C
δ2e
D δe + Cδe

D δe + C0
D),

M = zTT + q̄Sc̄(Cα2

M α2 + Cα
Mα+ Cδc

Mδc+

Cδe
Mδe + C0

M ),

N1 = C2
N1
α2 + C1

N1
α+ C0

N1
,

N2 = C2
N2
α2 + C1

N2
α+ C0

N2
+ Cδe

N2
δe.

其中: q̄为动压,S和 c̄分别为参考面积和平均气动弦

长, zT为推力相对于质心的力臂,Φ为节流阀指令, δc
和δe分别为鸭翼和升降舵指令.
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受文献 [16]启发,本文将系统 (1)划分为如下速
度子系统 (2)和高度子系统 (3)、(4),其中高度子系统
又包括(h− γ)子系统(3)和(α−Q)子系统(4):

V̇ = gV Φ+ fV + dV ; (2)ḣ ≈ ghγ + dh,

γ̇ = gγδc + fγ + dγ ;
(3)

α̇ = gαQ+ fα + dα,

Q̇ = gQδe + fQ + dQ.
(4)

其中

gV =
q̄S

m
CT,Φ(α) cosα,

fV =
q̄S

m
CT (α) cosα−

q̄S

m
(Cα2

D α2+Cα
Dα+ C

δ2e
D δ

2
e+

Cδe
D δe + C

δ2c
D δ

2
c + Cδc

D δc + C0
D)− g sin γ,

gh = V, gγ =
q̄S

mV
Cδc

L , gα = 1,

fγ =
q̄S

mV
C0

L − g cos γ
V

, gQ =
q̄Sc̄

Iyy
Cδe

M ,

fα = − q̄S

mV
(Cα

Lα+ C0
L) +

g cos γ
V

,

fQ = zTT +
q̄Sc̄

Iyy
Cδc

M − q̄S

mV
(Cα2

L α2 + Cα
Lα+ C0

L).

由此可见,速度子系统独立于高度子系统,而 (h − γ)

子系统 (3)和 (α − Q)子系统 (4)则具有级联形式,可
以利用级联系统反步法的相关理论进行高度跟踪控

制器的设计.
假设1 在系统 (2)∼ (4)中,不确定项以及干扰

di(i = V, h, γ, α,Q)存在未知上界,且满足 |di| ⩽ Di,
其中Di为未知正常数.
假设2 在系统 (2)∼ (4)中,非线性项gi存在未

知上界和下界,且满足g
i
⩽ |gi| ⩽ ḡi(i = V, h, γ, α,

Q),其中g
i
和 ḡi为未知正常数.

1.2 实际指定时间稳定性理论

考虑非线性系统

ẋ = f(t, x). (5)

其中:x ∈ U0 ⊂ Rn为状态向量, f(t, x) : U0 ×R+ →
Rn为连续可微函数.
受文献[17]启发,定义如下时变分段函数:

ς(t) =exp(κ(t0 + TP − t))− 1, t ∈ [t0, t0 + TP );

1− tanh(κ(t− t0 − TP )), t ∈ [t0 + TP ,+∞).

(6)

其中: exp(·)和 tanh(·)分别为指数函数和双曲正切函

数, t0为初始时间,TP和κ为给定的正常数.定义函数
ς̇†(t)为

ς̇†(t) = |ς̇(t)| =

κ(ς(t) + 1), t ∈ [t0, t0 + TP );

κ[(1− ς(t))2], t ∈ [t0 + TP ,+∞).

(7)

引理1 [17] 考虑非线性系统 (5),结合时变分段
函数 (6)和 (7),给定正常数TP和κ.如果存在连续、正
定函数L(t, x)满足如下微分不等式:

L̇ ⩽ −bL − 2
ς̇†

ς
L+

ν

ς
+ c, (8)

其中b > 0, c ⩾ 0, 0 ⩽ ν < ∞均为常数,且 t0为初始

时刻.则系统的原点是实际指定时间稳定的,且指定
时间为TZ = t0 + TP .
为方便控制器的设计,同时给出如下引理.
引理2 [18] 对于任意实数x和正实数ε,如下不

等式成立:

0 ⩽ |x| − x2√
x2 + ε2

< ε. (9)

引理3 [19] 考虑如下标量系统:

ẏ = −asig (y)µ1 − bsig(y)µ2 , y(0) = y0. (10)

其中: a > 0, b > 0;µ1和µ2为正常数,且满足µ2 > 1,
0 < µ1 < 1; sig(∗)µ = | ∗ |µsign(∗), sign(∗)为符号函
数, µ = µ1、µ2.系统 (10)的原点是固定时间稳定的,
且设定时间为

T ⩽ 1

b

1

µ2 − 1
+

1

a

1

1− µ1
. (11)

做好上述准备后,可将要解决的问题描述如下:
指定正常数 TZ ,设计控制律实现系统速度V 和高度

h能够在指定时间TZ跟踪到期望速度Vr和期望高度

hr信号.

2 控制器设计

针对速度和高度两个子系统,结合反步法和指定
时间自适应控制方法,通过引入障碍李雅普诺夫函
数,分别设计指定时间自适应控制器,并保证系统状
态在飞行过程中满足状态约束条件.

2.1 速度子系统

定义Vr为速度参考信号,则速度跟踪误差eV 为

eV = V − Vr. (12)

对式(12)求导,由模型(2)可得

ėV = gV Φ+ fV + dV − V̇r, (13)

其中 dV 为外界扰动,且存在未知上界,满足 |dV | ⩽
DV , DV 为未知正常数.
为保证速度期望的跟踪性能 |eV (t)| ⩽ PV (t),其
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中PV (t) > 0为正的时变函数,定义 τV =
1

P 2
V − e2V

,

可知τV > 0.障碍李雅普诺夫函数可表示为

LV =
1

2
ln(τV P 2

V ). (14)

对式(14)求导可得

L̇V =τV eV

(
gV Φ+ fV + dV − V̇r − eV

ṖV

PV

)
. (15)

结合引理2,式(5)可转换为

L̇V ⩽ τV eV gV Φ+ τV eVΘV ξV + εV (1 +DV )−

τV eV

(
V̇r + eV

ṖV

PV

)
. (16)

其中

ΘV = [1, DV ],

ξV =
[ τV eV f

2
V√

τ2V e
2
V f

2
V +ε2V

,
τV eV√
τ2V e

2
V +ε2V

]T
.

令∥ΘV ∥ ⩽ Θ̄V ,其中 Θ̄V 是一个未知正常数,则对于
式(16)中的第2项,有

τV eVΘV ξV ⩽ εV Θ̄V + Θ̄V
τ2V e

2
V ∥ξV ∥2√

τ2V e
2
V ∥ξV ∥2 + ε2V

.

(17)

根据式 (16),设计带有状态约束的指定时间自适
应控制器

Φ = − β̂2
V τV eV Φ̄

2√
β̂2
V τ

2
V e

2
V Φ̄

2 + ε2V

,

Φ̄ = ˆ̄ΘV
τV eV ∥ξV ∥2√

τ2V e
2
V ∥ξV ∥2 + ε2V

− V̇r+

(
kV +

ς̇†V
ςV

− ṖV

PV

)
eV − νV

ςV

τV eV
τ2V e

2
V + ε2V

.

(18)

其中:βV = 1/g
V
, kV 和νV 为待设计参数, ςV 为待设

计的时变函数.设计更新律如下:
˙̄̂
ΘV = σΘ̄V

[ τ2V e
2
V ∥ξV ∥2√

τ2V e
2
V ∥ξV ∥2 + ε2V

− ˆ̄ΘV

]
,

˙̂
βV = σβV

[τV eV Φ̄− β̂V ],

(19)

其中σΘ̄V
和σβV

为待设计的参数.
注1 相比于文献 [10]的控制器设计,本文所设

计的控制器形式避免了引入Proj{·},由于式 (18)中的
分母项

√
β̂2
V τ

2
V e

2
V Φ̄

2 + ε2V 总是非零的,避免了可能
产生的奇异性问题.

定理1 考虑系统 (2),且满足假设1和假设2,在
控制器 (18)和自适应更新律 (19)的作用下,速度可以
在指定时间TZ跟踪到期望速度Vr,跟踪误差变量eV

收敛到如下区域:

SeV =
{
eV : |eV | ⩽

√
2νV
κV

}
,

其中νV 和κV 是与控制器相关的常数.
证明 选取李雅普诺夫函数

L1 = LV +
1

2σΘ̄V

˜̄Θ2
V +

g
V

2σβV

β̃2
V . (20)

其中: ˜̄ΘV = Θ̄V − ˆ̄ΘV , ˜̄βV = β̄V − ˆ̄βV .
利用式(18)和(19)对L1求导,整理可得

L̇1 ⩽ − 2
(
kV +

ς̇†V
ςV

)
V1 +

νV
ςV

+ cV +

1

σΘ̄V

(
kV +

ς̇†V
ςV

−
σΘ̄V

2

)
˜̄Θ2
V +

1

2
Θ̄2

V +

g
V

σβV

(
kV +

ς̇†V
ςV

− σβV

2

)
˜̄β2
V +

1

2
βV , (21)

其中cV = εV (1 +DV + Θ̄V + g
V
).同时利用了如下

不等式:
˜̄ΘV

ˆ̄ΘV ⩽ −1

2
˜̄Θ2
V +

1

2
Θ̄2

V , (22)

g
V
β̃V β̂V ⩽ −

g
V

2
β̃2
V +

g
V

2
β2
V . (23)

令σΘ̄V
= σβV

= 2kV + 2κV

( 1

ςV
+ 1

)
,可以得到

L̇1 ⩽ −2kV V1 − 2
ς̇†V
ςV
V1 +

νV
ςV

+ c̄1, (24)

其中 c̄1 = cV +
1

2
Θ̄2

V +
βV
2
.

结合引理1和文献 [17],速度可以在指定时间TZ

跟踪到期望速度Vr,跟踪误差变量eV 收敛到如下区

域:SeV =
{
eV : |eV | ⩽

√
2νV
κV

}
. 2

2.2 高度子系统

对于高度子系统,利用反步法设计控制器.为解
决反步控制中求导引入的“计算爆炸”问题,受文献
[20]启发,本节采用如下固定时间滤波器:ρxẋd=−sig(xd−xc)µx1 − sig(xd − xc)

µx2 ,

xd(0) = xc(0).
(25)

其中: ρx > 0为滤波器时间常数; 0 < µx1 < 1,µx2 >

1为待设计参数; sig(∗)µ = | ∗ |µsign(∗), sign(∗)为符
号函数;µ = µx1,µx2;xc和xd分别为滤波器的输入

和输出信号.
为方便后续控制器设计,给出如下假设.
假设3 固定时间滤波器的输入信号的导数 ẋc

是连续的,且存在未知上界.
注2 由引理3和文献 [20]可知,滤波误差(xd −

xc)在固定时间内有界.定义滤波器微分跟踪误差
ιx = ẋd − ẋc,由式 (25)及假设3可得, ιx同样可假定
有界.

注3 传统一阶滤波器通常采用较小的时间常

数以加快收敛速度,并减小跟踪误差,但同时会引入
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高频噪声. 相比之下,本文所采用的固定时间滤波器
无需较小的时间常数即可实现快收敛速度和高跟踪

精度[20].
对于高度子系统,首先考虑式 (3)(h − γ)子系统

的控制器设计,具体设计过程如下.

2.2.1 (h− γ)子系统

定义高度误差变量eh = h− hr,对其求导得

ėh = ghγ + d⋆h − ḣr. (26)

其中: gh = V ; d⋆h = dh为外界扰动,且存在未知上界,
满足 |d⋆h| ⩽ Dh,Dh为未知正常数.
为保证速度期望的跟踪性能 |eh(t)| ⩽ Ph(t),其

中Ph(t) > 0为正的时变函数,定义τh =
1

P 2
h − e2h

,障

碍李雅普诺夫函数可表示如下:

Lh =
1

2
ln(τhP 2

h ). (27)

对式(27)求导可得

L̇h = τheh

(
ghγ + dh − ḣr − eh

Ṗh

Ph

)
. (28)

结合引理2,式(28)可转换为

L̇h ⩽ τhehghγc + τhehgheγ +
τ2he

2
h√

τ2he
2
h + ε2h

Dh+

εhDh − τheh

(
ḣr + eh

Ṗh

Ph

)
. (29)

令ξh =
τheh√
τ2he

2
h + ε2h

,对于式(29)的第3项有

τhehξhDh ⩽ εhDh +
τ2he

2
hξ

2
h√

τ2he
2
hξ

2
h + ε2h

Dh. (30)

根据式 (29),设计带有状态约束的指定时间自适
应控制器

γc = − β̂2
hτhehγ̄

2
c√

β̂2
hτ

2
he

2
hγ̄

2
c + ε2h

,

γ̄c = ξhD̂h − ḣr +
(
kh +

ς̇†H
ςH

− f
Ṗh

Ph

)
eh−

νH
ςH

τheh
τ2he

2
h + ε2h

.

(31)

其中:βh = 1/g
h
, kh和νH为待设计的参数, ςH为待

设计的时变函数.设计自适应更新律如下:
˙̂
Dh = σDh

(ξh − D̂h),

˙̂
βh = σβh

(τhehγ̄c − β̂h),
(32)

其中σΘ̄h
和σβh

为待设计的参数.
为克服对虚拟控制器γc微分所导致的“计算爆

炸”问题,引入的固定时间滤波器表示如下:ργ γ̇d = −sig(γd − γc)
µγ1 − sig(γd − γc)

µγ2 ,

γd(0) = γc(0).

(33)

其中: 0 < µγ1 < 1, µγ2 > 1为待设计参数, ργ为滤波
器时间常数, γc和γd分别为滤波器的输入及输出信

号. γ̇d将代替 γ̇c用于式 (39)的控制器设计,定义滤波
器微分跟踪误差 ιγ = γ̇d − γ̇c,根据注2的分析,可假
定其有界.
定义航迹角误差变量为eγ = γ− γd,对其求导得

ėγ = gγδc + fγ + d⋆γ − γ̇d, (34)

其中d⋆γ = dγ − ιγ代表外界以及弹性模态引起的扰

动与滤波跟踪误差的集总,假设其存在未知上界,满
足 |d⋆γ | ⩽ Dγ , Dγ为未知正常数.
为保证速度期望的跟踪性能 |eγ(t)| ⩽ Pγ(t),其

中Pγ(t) > 0为正的时变函数,定义τγ =
1

P 2
γ − e2γ

,则

障碍李雅普诺夫函数可表示如下:

Lγ =
1

2
ln(τγP 2

γ ). (35)

对式(35)求导可得

L̇γ = τγeγ

(
gγδc + dγ + fγ − γ̇d − eγ

Ṗγ

Pγ

)
. (36)

结合引理2,式(36)可转换为

L̇γ ⩽ τγeγgγδc + τγeγΘγξγ + εγ(1 +Dγ)−

τγeγ

(
γ̇d + eγ

Ṗγ

Pγ

)
. (37)

其中

Θγ=[1, Dγ ], ξγ=
[ τγeγf

2
γ√

τ2γ e
2
γf

2
γ+ε

2
γ

,
τγeγ√
τ2γ e

2
γ + ε2γ

]T
.

存在

τγeγΘγξγ ⩽ εγΘ̄γ + Θ̄γ

τ2γ e
2
γ∥ξγ∥2√

τ2γ e
2
γ∥ξγ∥2 + ε2γ

. (38)

其中: ∥Θγ∥ < Θ̄γ , Θ̄γ 是一个未知正常数.
根据式 (29),设计带有状态约束的指定时间自适

应控制器

δc = −
β̂2
γτγeγ δ̄

2
c√

β̂2
γτ

2
γ e

2
γ δ̄

2
c + ε2γ

,

δ̄c =
ˆ̄Θγ

τγeγ∥ξγ∥2√
τ2γ e

2
γ∥ξγ∥2 + ε2γ

− γ̇d − gh
τh
τγ
eh+

(
kγ +

ς̇†H
ςH

− Ṗγ

Pγ

)
eγ .

(39)

其中:βγ = 1/g
γ
, kγ为待设计的参数.设计自适应更

新律如下:
˙̄̂
Θγ = σΘ̄γ

( τ2γ e
2
γ∥ξγ∥2√

τγe2γ∥ξγ∥2 + ε2γ

− ˆ̄Θγ

)
,

˙̂
βγ = σβγ

(τγeγ δ̄c − β̂γ),

(40)

其中σΘ̄γ
和σβγ

为待设计的参数.
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定理2 考虑系统 (3),且满足假设1和假设2,在
虚拟控制器 (31)、实际控制器 (39)以及自适应更新律
(32)、(40)的作用下,对于指定时间TZ ,跟踪误差变量

收敛到如下区域:SeH =
{
ei : |ei| ⩽

√
2νH
κH

}
(i =

h, γ),其中νH和κH为与控制器相关的常数.
证明 选取李雅普诺夫函数

L2 =
∑
i=h,γ

Li +
1

2σDh

D̃2
h +

1

2σΘ̄γ

˜̄Θ2
γ+

∑
i=h,γ

g
i

2σβi

β̃2
i . (41)

其中: D̃h = Dh − D̂h,
˜̄Θγ = Θ̄γ − ˆ̄Θγ , ˜̄βi = β̄i − ˆ̄βi.

令σDh
= σβh

= 2kh + 2κh

( 1

ςh
+ 1

)
,σΘ̄γ

= σβγ

= 2kγ + 2κγ

( 1

ςγ
+ 1

)
,对L2求导整理可得

L̇2 ⩽ − 2kHL2 − 2
ς̇†H
ςH

L2 +
νH
ςH

+ c̄H . (42)

其中

kH = min{kh, kγ},

c̄H = (2Dh + g
h
)εh + (1 +Dγ + Θ̄γ + g

γ
)εγ+

1

2
D2

h +
g
γ

2
β̂2
γ +

1

2
Θ̄2

γ +
g
γ

2
β̂2
γ .

结合引理1和文献 [17],跟踪误差变量在指定时
间TZ跟踪误差变量收敛到如下区域:SeH =

{
ei :

|ei| ⩽
√

2νH
κH

}
(i = h, γ). 2

以上完成了(h−γ)子系统的控制器设计,下面针
对(α−Q)子系统进行研究.

2.2.2 (α−Q)子系统

参考文献[16],选取攻角的虚拟控制指令为

αd = α⋆ − eγ , (43)

其中α⋆为攻角的期望指令.定义攻角误差变量eα =

α− αd,对其求导得

ėα = gαQ+ f⋆
α + d⋆α − α̇d. (44)

其中: f⋆
α = fα + gγδc + fγ为重新定义的非线性动态;

d⋆α = dα + ια + d⋆γ为外界扰动与滤波跟踪误差的集

总,假设其存在未知上界,满足 |d⋆α| ⩽ Dα, Dα为未知

正常数.
为保证速度期望的跟踪性能 |eα(t)| ⩽ Pα(t), 其

中Pα(t) > 0为正的时变函数,定义τα =
1

P 2
α − e2α

,可

知τα > 0,障碍李雅普诺夫函数可表示如下:

Lα =
1

2
ln(ταP 2

α). (45)

对式(45)求导可得

L̇α = ταeα

(
gαQ+ dα + f⋆

α − α̇d − eα
Ṗα

Pα

)
. (46)

结合引理2,式(46)可转换为

L̇α ⩽ ταeαgαQ+ ταeαΘαξα + εα(1 +Dα)−

ταeα

(
α̇d + eα

Ṗα

Pα

)
. (47)

其中

Θα=[1, Dα], ξα=
[ ταeαf

⋆2
α√

ταeαf⋆2
α +ε2α

,
ταeα√
τ2αe

2
α + ε2α

]T
.

存在

ταeαΘαξα ⩽ εαΘ̄α + Θ̄α
τ2αe

2
α∥ξα∥2√

τ2αe
2
α∥ξα∥2 + ε2α

. (48)

其中: ∥Θα∥ < Θ̄α, Θ̄α是一个未知正常数.
根据式(47),设计虚拟控制器

Qc = − β̂2
αταeαQ̄

2
c√

β̂2
ατ

2
αe

2
αQ̄

2
c + ε2α

,

Q̄c =
ˆ̄Θα

ταeα∥ξα∥2√
τ2αe

2
α∥ξα∥2 + ε2α

− α̇d+

(
kα +

ς̇†A
ςA

− Ṗα

Pα

)
eα − νA

ςA

ταeα
τ2αe

2
α + ε2α

.

(49)

其中:βα = 1/g
α
, kα和νA为待设计的参数, ςA为待

设计的时变函数.设计自适应更新律如下:
˙̄̂
Θα = σΘ̄α

( τ2αe
2
α∥ξα∥2√

τ2αe
2
α∥ξα∥2 + ε2α

− ˆ̄Θα

)
,

˙̂
βα = σβα

(ταeαQ̄c − β̂α),

(50)

其中σΘ̄α
和σβα

为待设计的参数.
为克服对虚拟控制器Qc进行微分所导致计算

复杂,引入固定时间滤波器如下:ρQQ̇d = −sig(Qd −Qc)
µQ1 − sig(Qd −Qc)

µQ2 ,

Qd(0) = Qc(0).

(51)

其中: 0 < µQ1 < 1, µQ2 > 1为待设计参数, ρQ为滤
波器时间常数,Qc和Qd分别为滤波器的输入及输出

信号. Q̇d将代替 Q̇c用于式 (57)的控制器设计,定义
滤波器微分跟踪误差 ιQ = Q̇d − Q̇c,根据注2的分
析,假定其有界.
定义俯仰角速度误差变量eQ = Q − Qd,对其求

导得

ėQ = gQδe + fQ + d⋆Q − Q̇d, (52)

其中d⋆Q = dQ +

2∑
i=1

ψiη̈i
I

− ιQ代表外界以及弹性模

态引起的扰动与滤波跟踪误差的集总,假设其存在未
知上界,满足 |d⋆Q| ⩽ DQ,DQ为未知正常数.

为保证速度期望的跟踪性能 |eQ(t)| ⩽ PQ(t),其

中PQ(t) > 0为正的时变函数,定义τQ =
1

P 2
Q − e2Q

,
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障碍李雅普诺夫函数可表示如下:

LQ =
1

2
ln(τQP 2

Q). (53)

对式(53)求导可得

L̇Q = τQeQ

(
gQδe + fQ + dQ − Q̇d − eh

Ṗh

Ph

)
. (54)

结合引理2,式(54)可转换为

L̇Q ⩽ τQeQgQδe + τQeQΘQξQ + εQ(1 +DQ)−

τQeQ

(
Q̇d + eh

Ṗh

Ph

)
. (55)

其中

ΘQ = [1, DQ],

ξQ =
[ τQeQf

2
Q√

τQeQf2
Q + ε2Q

,
τQeQ√

τ2Qe
2
Q + ε2Q

]T
.

存在

τQeQΘQξQ ⩽ εQΘ̄Q + Θ̄Q

τ2Qe
2
Q∥ξQ∥2√

τ2Qe
2
Q∥ξγ∥2 + ε2Q

. (56)

其中∥ΘQ∥ < Θ̄Q, Θ̄Q是一个未知正常数.
根据式 (55),设计带有状态约束的指定时间自适

应控制器

δe = −
β̂2
QτQeQδ̄

2
e√

β̂2
ατ

2
Qe

2
Qδ̄

2
e + ε2Q

,

δ̄e =
ˆ̄ΘQ

τQeQ∥ξQ∥2√
τ2Qe

2
Q∥ξQ∥2 + ε2Q

− Q̇d−

gα
gQ
ταeα +

(
kQ +

ς̇†A
ςA

)
eQ.

(57)

其中:βQ = 1/g
Q
, kQ为待设计的参数.设计自适应

更新律如下:
˙̄̂
ΘQ = σΘ̄Q

( τ2Qe
2
Q∥ξQ∥2√

τ2Qe
2
Q∥ξQ∥2 + ε2Q

− ˆ̄ΘQ

)
,

˙̂
βQ = σβQ

(τQeQδ̄e − β̂Q),

(58)

其中σΘ̄Q
和σβQ

为待设计的参数.
定理 3 考虑系统 (4),且满足条件假设 1和假

设2,在虚拟控制器 (49)、实际控制器 (57)以及自适
应更新律 (50)、(58)的作用下,对于指定时间TZ ,跟
踪误差变量收敛到如下区域:SeA =

{
ei : |ei| ⩽√

2νA
κA

}
(i = α,Q),其中νA和κA为与控制器相关的

常数.
证明 选取李雅普诺夫函数

L3 =
∑

i=α,Q

Li +
∑

i=α,Q

1

2σΘ̄i

˜̄Θ2
i +

∑
i=α,Q

g
i

2σβi

β̃2
i .

(59)

其中: ˜̄Θi = Θ̄i − ˆ̄Θi, ˜̄βi = β̄i − ˆ̄βi.

类似地,令σΘ̄α
= σβα

= 2kα + 2κα

( 1

ςα
+ 1

)
,

σΘ̄Q
= σβQ

= 2kQ +2κQ

( 1

ςQ
+1

)
,对L3求导整理可

得

L̇3 ⩽ −2kAL3 − 2
ς̇†A
ςA

L3 +
νA
ςA

+ c̄A. (60)

其中

kA = min{kα, kQ},

c̄A = (1 +Dα + Θ̄α + g
α
)εα + (1 +DQ + Θ̄Q+

g
Q
)εQ +

1

2
Θ̄2

α +
g
α

2
β̂2
α +

1

2
Θ̄2

Q +
g
Q

2
β̂2
Q.

结合引理1和文献 [17],在指定时间TZ跟踪误差

变量收敛到如下区域:SeA =
{
ei : |ei| ⩽

√
2νA
κA

}
(i = α,Q). 2
3 仿真分析

针对所设计控制器的性能进行仿真分析,以高
超声速飞行器纵向运动模型 (1)为对象,飞行器参
数、气动参数取自文献 [15],系统初始状态量为V0 =

2400m/s,h0 = 26 000m, γ0 = 0,α0 = 2.66 deg,Q0 =

0.动力学模型中弹性模态的阻尼 ξ1 = ξ2 = 0.02,
自然振动频率ω1 = 16.02, ω2 = 19.58,耦合系数ψ1

= 4223.44,ψ2 = 4223.55.跟踪速度指令幅值为
200m/s,高度指令为 2 000m,均为阶跃信号.速度和
高度参考信号由阻尼为0.9、自然频率为0.1 rad/s的
二阶参考模型给出.
为了表明所提出方法的有效性,研究不同指定时

间TZ下系统状态和输入的变化曲线,同时将本文方
法与文献 [10]有限时间自适应控制方法进行对比实
验.为了表达简洁,将以上仿真案例分别命名为 case
A1:TZ = 20 s; case A2:TZ = 60 s; case A3:TZ =

100 s; case B:文献 [10]案例.实验所选取的控制器参
数如表1所示.

表 1 控制器参数

算法 主要参数

kV = 5, νV = 1, κV = 0.5

节流阀指令 σΘ̄V
= 0.02,σβV

= 0.02

(18)、(19) σΘ̄γ = 0.1,σβγ = 0.3

PV = 10 + 50e−2t m/s

kh = 10,νH = 0.2,κH = 0.5

鸭翼偏角指令 σD̄H
= 0.4,σβh

= 0.08,kγ = 0.2

(31)、(32) σΘ̄γ = 0.1,σβγ = 0.3

(39)、(40) Ph = 5 − 0.5e−0.1t deg
Pγ = 3 − e−0.1t deg,α⋆ = 3.5 deg

升降舵偏角指令
kα = 20,νA = 0.05,κA = 0.5

(49)、(50) σΘ̄A
= 0.35,σβα = 0.6,kQ = 100

(57)、(58) σΘ̄Q
= 0.1,σβQ

= 0.5

Pα = 3 − e−0.1t deg,PQ = 0.6 deg/s
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仿真结果如图1:图4所示.其中图1和图2分别
为速度/高度跟踪曲线及对应的跟踪误差曲线.可以
看出,所设计的指定时间自适应控制方法能够保证
速度跟踪误差和高度跟踪误差满足所设的障碍李雅

普诺夫约束条件,实现了系统在指定时间收敛,具有
较高的稳态精度和较好的瞬态性能.相比之下,文献
[10]有限时间控制的实际收敛时间难以确定,并具有
较大的跟踪误差.而本文设计的控制方法始终能在
指定时间TZ跟踪到期望速度和期望高度,以上结果
显示了本文方法的有效性和优越性.图3给出的不同
仿真案例条件下的节流阀指令曲线,图4展示的包括
鸭翼和升降舵在内的舵偏角指令变化曲线都是相当

平滑的,没有高频抖振.
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图 1 速度跟踪曲线及跟踪误差曲线
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图 2 高度跟踪曲线及跟踪误差曲线

0 50 100 150

t / s

!
"
#

$
%

0

0.2

0.4

0.6

0.6
case A

1

case A
2

case A
3

case B

图 3 节流阀指令变化曲线

0 50 100 150

t / s

!
"
#
$

%
/d

eg

0

5

10

15

δ
c
:case A1

δ
c
:case A2

δ
c
:case A3

δ
c
:case B

-5

-10

δ
e
:case A1

δ
e
:case A2

δ
e
:case A3

δ
e
:case B

图 4 舵偏角指令变化曲线

为了更好地呈现本文方法与文献 [10]方法的
比较结果,选取两种性能指标:平方误差积分 EA =w t

0
e2(t)dt与时间乘误差绝对值积分EB =

w t

0
t|e(t)|dt

进行对比.在考虑外界扰动的情况下,选取控制方案
为case A (TZ = 50 s)和case B,设计300次蒙特卡洛
仿真.表2给出性能指标的对比结果,可以看出,所提
出方法能够提高约23%的跟踪性能表现.

表 2 两种方法的性能对比

跟踪性能
EA EB

速度 高度 速度 高度

caseA 406.3 2 369.3 803.3 4 537.1
caseB 512.6 3 407.8 954.8 5 244.7

4 结 论

本文利用实际指定时间稳定理论及自适应方法

对高超声速飞行器指定时间跟踪控制问题进行了研

究分析,主要结论如下:
1)针对高超声速飞行器纵向模型存在外界干扰

的情形,所设计的控制器能够保证输出速度V 和高度

h在指定时间内分别跟踪上期望速度Vr和高度信号

hr.通过与文献 [10]对比可以看出,所提出方法能够
提高约23%的跟踪性能表现.

2)通过引入障碍李雅普诺夫函数与固定时间滤
波器,在确保高超声速飞行器满足瞬态性能约束的基
础上,有效规避了传统反步控制的“计算爆炸”问题,
提高了收敛速度.

3)基于李雅普诺夫函数证明了所有闭环系统均
是有界的.仿真结果表明,所设计的方法可以实现系
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统存在未知外界扰动下的参考信号跟踪控制,满足时
变的性能约束且具有较强的鲁棒性.
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