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执行机构故障下变体飞行器预设性能容错跟踪控制 

叶子绮，蔡光斌*，胡昌华，肖永强，吴  彤，徐  慧，范绪恩 

（火箭军工程大学 导弹工程学院, 陕西 西安 710025） 

摘  要：针对变体飞行器在翼展变形过程中执行机构故障、复合干扰及收敛时间受限问题，提出一种预设性能滑模

容错跟踪控制方法。建立变体飞行器纵向非线性模型及故障模型，并解耦为姿态与速度子系统以简化控制器设计。引入

改进的非线性干扰观测器，精确估计并实时补偿执行机构故障和复合干扰。设计预设性能滑模容错控制器，确保跟踪误

差可在完全独立于初始状态的条件下，在预设时间内收敛至预设精度范围，从而保证系统的瞬态与稳态性能及飞行安

全。构建 Lyapunov 函数证明系统一致最终有界，且跟踪误差在预设时间内收敛。仿真结果验证了所提方法的有效性、

鲁棒性及容错性能。 

关键词：变体飞行器；执行机构故障；容错控制；预设性能控制；预设时间 
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Prescribed performance fault-tolerant tracking control for 

morphing aircraft under actuator faults 

YE Ziqi, CAI Guangbin*, HU Changhua, XIAO Yongqiang, WU Tong, XU Hui, FAN Xu’en 

(College of Missile Engineering, Rocket Force University of Engineering, Xi’an 710025, China) 

Abstract: To address the problems of actuator faults, composite disturbances, and time-constrained convergence encountered 

during wing deformation of morphing aircraft, a prescribed performance sliding mode fault-tolerant tracking control method was 

proposed. A longitudinal nonlinear model and fault model of the morphing aircraft were established, which were decoupled into 

attitude and velocity subsystems to simplify controller design. Improved nonlinear disturbance observers were introduced to 

accurately estimate and compensate for actuator faults and composite disturbances in real time. Prescribed performance sliding 

mode fault-tolerant controllers were designed to ensure that tracking errors converge to a prescribed precision range within 

prescribed time, completely independent of initial states, thereby guaranteeing both transient and steady-state performance while 

maintaining flight safety. The uniformly ultimately bounded stability of the system and prescribed time convergence of tracking 

errors were rigorously proved via Lyapunov function. Simulation results validate the effectiveness, robustness, and fault-tolerant 

performance of the proposed method. 

Keywords: morphing aircraft; actuator fault; fault-tolerant control; prescribed performance control; prescribed time 

 

变体飞行器因其能够根据飞行环境和任务需

求改变外形结构，近年来在军事和民用领域引起

了广泛关注[1-3]。然而其动态特性复杂多变，如气

动参数实时变化、系统不确定性，易引发控制性

能下降乃至引发飞行任务失败的风险。其中，执

行机构的可靠性和精确性密切关系着飞行器的整
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体性能和任务执行能力，因此设计高可靠性的容

错控制(fault-tolerant control, FTC)策略极为重要。 

常见的变体飞行器控制方法有比例积分微分

(proportion integral differential, PID)控制[4]、增益

调度控制[5]、线性变参数(linear parameter-varying, 

LPV)控制[6-7]、反步控制[8-9]、模糊控制[10-11]、滑模

网络首发时间：2025-10-13 11:08:39       网络首发地址：https://link.cnki.net/urlid/43.1067.T.20251013.0939.002



2 

控制(sliding mode control, SMC)[12-13]等。尽管这些

方法能够有效保证系统的跟踪误差稳定，但在优

化整个控制过程的瞬态性能方面往往存在一定局

限，限制了整体控制性能的进一步提升。针对变

体飞行器的高动态性能要求，预设性能控制

(Prescribed Performance Control, PPC)方法凭借其

能定量刻画受控系统瞬态与稳态性能以及处理系

统约束的能力[14]，展现出强鲁棒稳定性，因此已

在航空航天领域得到广泛应用[15-18]。相较于传统

控制方法，预设性能控制的核心优势在于定量预

设并严格约束瞬态与稳态性能指标，这对变体飞

行器翼展变形的强时变动态至关重要——通过预

设性能边界，可按需保证飞行安全与精度。 

在面对执行机构突发故障时，相较于依赖故

障诊断、响应存在时延的主动容错控制，被动容

错控制无需在线诊断环节，其固定结构的控制器

凭借其固有鲁棒性，能在故障发生前后维持系统

的稳定性[19-20]。 

已有研究提出了多种针对变形飞行器的被动

容错控制方法。例如，Wen 等[21]提出基于模型重

构的无限时间鲁棒自适应线性二次型补偿方法，

通过构建时变系统模型刻画执行机构故障引起的

不确定相位突变。Chao 等[22]设计了基于自适应反

步法的被动容错控制方案，通过径向基神经网络

的通用逼近特性有效抑制了执行机构故障的影响。

Liu 和 Liang 等[23-24]将扰动观测器技术引入被动

容错控制设计中，实现更快速的故障自适应调节

和更高的控制精度。Zhang 等[25]提出固定时间抗

饱和自适应滑模控制方法，用于变体飞行器的姿

态跟踪控制，能够在预定时间内保证系统的鲁棒

性和控制输入的连续性。然而，现有方法普遍侧

重于稳态精度和故障抑制能力，而瞬态性能尚未

被系统纳入核心设计目标。鉴于突发故障下飞行

器的安全运行高度依赖快速平稳的动态响应，亟

需深入研究提升瞬态性能的容错控制策略。 

Ye 等[26]虽设计了预设性能滑模容错控制器

以保证姿态和速度子系统的瞬态与稳态性能，但

其采用的渐近稳定机制难以满足故障后快速收敛

的迫切需求。相比之下，预设时间控制允许任意

指定收敛时间，且稳定时间和精度与初始条件无

关[27-28]，因而备受关注。然而，现有预设时间方

法对模型不确定性和控制增益要求苛刻，易导致

半全局结果或无限增益问题。Cao 等[29]提出的改

进的预设时间控制方法显著缓解了上述问题，能

确保稳态误差在预设时间内收敛至原点邻域，且

收敛时间独立于初始条件。此类预设时间方法虽

精确设定收敛时间，却未显式约束瞬态过程的性

能边界。故融合 PPC 优势，设计兼具预设性能与

预设时间收敛的变体飞行器容错策略，具有重要

理论与实践意义。 

基于上述研究背景，本文针对执行机构突发

故障下的变体飞行器，构造非线性干扰观测器

(Nonlinear Disturbance Observer, NDO)以实现对

执行机构故障和复合干扰的准确估计，并将估计

值融入基于预设时间的预设性能滑模控制器设计，

确保系统在预设性能约束下实现预设时间收敛。 

1  问题描述 

1.1  变体飞行器动力学模型 

本文以变翼展飞行器(如图 1 所示)为研究对

象，翼展变形率 的调节范围为0 ~ 1。 

 

图 1  机翼变形过程中的变体飞行器 

Fig.1  Morphing aircraft in the process of 

wingspan deformation 

变体飞行器的纵向非线性动力学模型为[30] 
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其中，V 、 h 、m 分别为飞行器速度、高度和质

量，g 为重力加速度， ( )L  、 ( )D  、T 分别为升

力、阻力和推力， 、 、 q 分别为攻角、俯仰

角和俯仰角速率， ( )yI  和 ( )yM  分别为飞行器俯

仰转动惯量和俯仰力矩。气动力和气动力矩 ( )L  、

( )D  、 ( )yM  均与翼展变形率 有关 
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其中， 20.5Q V 表示动压， 为大气密度， wS

和 Ac 分别为机翼的参考面积和平均几何弦长。

( , )L eC   、 ( )DC  、 ( , )m eC   分别为升力系数、
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阻力系数和俯仰力矩系数，均为  的函数，

( , )L eC   和 ( , )m eC   为升降舵偏角 e 的函数。 

此外，飞行器推力T 采用线性关系描述 

 
t tT T   (3) 

式中， 21.3N
t

T  为油门-推力增益， t 为发动机

油门开度。 

由式(1)~(2)可知，翼展变形会改变气动特性，

引发模型参数摄动并影响运动规律；同时运动状

态又反作用于变形过程，形成耦合效应。不失一

般性，将式(1)描述为如下仿射非线性系统形式： 

 ( , ) ( , )  x f x g x u  (4) 

其中，  
T

, , , ,V q h x 为状态向量，
T[ , ]e t u

为输入向量。系统函数 ( , )f x ， ( , )g x 及相关气

动参数的表达式参考文献[30]。 

考虑模型不确定性、气动参数误差、外部干

扰等，将变体飞行器模型修正为 

 
0
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式中， ( , )f x 和 ( , )g x 为内部不确定性干扰，

0d 为外部干扰。 

将式(5)改写，得到简化的面向控制的系统模

型： 

 ( , ) ( , )   x f x g x u d  (6) 

式中， 0( , ) ( , )d     f x g x u + d 为复合干扰向

量，表示各类不确定性因素的整体影响。 

1.2  执行机构故障模型及控制目标 

考虑控制器执行机构的部分效益损失故障和

偏置故障，设 ( 1,2)iv i  为第 i 个执行机构的输入，
*( 1,2)iu i  是一个未知时变的函数，建立第 i 个执

行机构的故障模型为 

 *( ) ( ) ( )i i i i iu' t v t ru t   (7) 

其中，0 1i  和 0ir  或1表示执行机构的故障

指示因子，根据
i 和

ir 的不同组合可以得到执行

机构的不同工作状态，见表 1。 

表 1  故障指示因子与执行机构工作状态对应关系 

Tab.1  The fault indicator corresponds to the working state 

of the actuator 

故障指示因子 执行机构工作状态 

1, 0i ir    无故障 

0 1, 0i ir    部分效益损失故障 

1, 1i ir    时变偏置故障 

0 1, 1i ir    部分效益损失和时变偏置故障 

为表述简便，将实际控制输入向量 ( )tu' 表示

为 
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其中，矩阵  1 2diag ,  表示变体飞行器的控

制输入—升降舵偏角
e 和发动机油门开度

t 这

两个执行机构中发生的未知控制效益损失故障，
T( ) [ , ]e tt  v ，  1 2diag ,r rr ， *

1( ) [ ( ),t u t*
u

* T

2( )]u t ， ft 表示故障发生时间。 

由上可得带有执行机构故障的变体飞行器模

型为 

 ( , ) ( , )   x f x g x u' d  (9) 

对式(9)进行处理，提取姿态子系统和速度子

系统如下： 

 
1 1 1 1 1 1( , ) ( , ) ex f x g x ' d        (10) 

 
2 2 2 2 2 2( , ) ( , ) tx V f x g x ' d       (11) 

式中， 1d 、 2d 分别为两个子系统的复合干扰。系

统函数
1 1( , )f x  ， 1 1( , )g x  ， 2 2( , )f x  ， 2 2( , )g x 

分别为 

 

 1 1 0

1 1

( , )

( , ) e

w A

m m

y

w A

m

y

QS c
f x C C

I

QS c
g x C

I





 




 



 



 (12) 

 

 
2 2

2 2 0

2 2

( , )

sin( )

cos
( , )

e

t

w

D D

w

D e

QS
f x C C

m

QS
g C

m

g x T
m







 

  





  




  






 (13) 

不失一般性，定义系统的参考指令信号为
idx

( 1,2i  )，并作如下假设[26,30]： 

假设 1：参考指令信号 idx 二阶连续可导，且

idx 及其一二阶导数均有界； 

假设 2：总扰动 ( , )j jr r j V  (包括执行机

构故障和复合干扰 id )，其中 jr 为 jr 的保守估计值，

且总扰动的一阶导数有界(
j jr  )； 

假设 3： 1 1( , )g x  和 2 2( , )g x  可逆。 

控制目标：针对存在执行机构故障和复合干

扰的变体飞行器系统模型(9)，设计非线性干扰观

测器和预设性能滑模容错控制器，在预设时间内

将跟踪误差约束于预设边界，从而实现飞行器对

高度参考信号 dh 和速度参考信号 dV 的快速收敛

与高精度跟踪。 

注释 1：控制器设计基于模型(10)~(11)，而后

文仿真采用完整非线性模型(1)~(3)验证控制性能。 
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注释 2：虽然速度子系统同时受到升降舵偏

角和油门开度的影响，但是由于姿态子系统只受

升降舵偏角控制，所以可以通过优先设计姿态控

制系统得到升降舵偏角指令，从而将速度子系统

中的升降舵偏角看作常量。 

2  非线性干扰观测器设计 

姿态与速度子系统的非线性干扰观测器设计

思路一致，本节以姿态子系统为例展开分析。 

针对姿态子系统(10)，将执行机构故障和复

合 干 扰 1d 的 总 和 记 为 总 扰 动 r ， 即
*

1 1 1 1 1 1( , )[( 1) ]er g x ru d       。 

为了更好地对故障和复合干扰进行估计，在

传统的非线性干扰观测器中增加滑模项，姿态子

系统状态
1x  可测，定义估计误差为 ˆr r r    ，

其中， r̂ 为 r 的估计值。设计观测器如下： 

 
1 1 1 1 1 1 1

1

( ( ))

ˆ ( )

ez L z L f g p r

r z p





  



     


 
 (14) 

其中， 1z 为辅助状态， 1 0L  为观测器增益，

1 0  为滑模增益， ( )p  为设计函数，这里设计

为
1( )p L  。 

此时，估计误差 r̂ 的导数为 

 
1 1 1( ( )) ( )r r z p r z L          (15) 

将式(15)代入式(14)，可得 

 
 1 1

1 1

ˆ

( )

r r L r r r

r L r

    

 





   

  
 (16) 

由于 r 有界，可解微分方程 

 
1 1( )r L r r      (17) 

其解为 

 1 1 1 1( ) ( )( )

0
( ) (0) ( )

t
L t L t

r t r e e r d
  

        
   (18) 

对解的绝对值分析可得 

 
1 1

1 1

( )

( )

1 1

(1 )
( ) (0)

L t

L t e
r t r e

L


 

 


 

  
 


 (19) 

通过选择足够大的 1 1L  ，保证估计误差指数收

敛。当 t 时，误差的稳态上界为 

 
1 1

lim ( )
t

r t
L








 (20) 

同理，针对速度子系统(11)，将执行机构故障

和复合干扰 2d 的总和记为总扰动
Vr ，即

*

2 2 2 2 2 2( , )[( 1) ]V tr g x u d       。姿态子系统

状态
2x V 可测，定义估计误差为 ˆ

V V Vr r r  ，其

中 V̂r 为 Vr 的估计值。设计观测器如下： 

 
2 2 2 2 2 2 2

2

( ( ))

ˆ ( )

t V

V

z L z L f g p V r

r z p V

      


 
 (21) 

其中， 2z 为辅助状态， 2 0L  为观测器增益，

2 0  为滑模增益， ( )p V 为设计函数，这里设计

为 2( )p V L V 。 

估计误差的导数为 

 
 2 2

2 2

ˆ

( )

V V V V V

V V

r r L r r r

r L r





   

  
 (22) 

注释 3：针对姿态与速度子系统，分别设计

非线性干扰观测器(14)和(21)，实时估计各子系统

执行机构故障及复合干扰，所得估计值作为前馈

补偿项引入对应控制器，以主动抵消干扰影响。 

3  预设性能滑模容错控制器设计 

3.1  姿态子系统控制器设计 

首先，对姿态子系统(10)进行预设性能控制

律设计。分别定义高度和俯仰角跟踪误差为 

 h de h h   (23) 

 1 1 1d de x x       (24) 

式中，俯仰角参考信号 d 由 PI 控制算法生成 

 
0

t

d e p h i hk e k e dt      (25) 

式中， pk 和 ik 均为待设计参数。 

为便于控制器设计，式(24)中的 1e 也可表示

为 

 1 1 1( ) ( )e t S   (26) 

其中，
1( )S  是双曲正切函数，满足 

 
1 1

1 1

1 1

11 1 12

12 11
1

1 12 1 11

( )

( )

lim ( ) lim ( )

S

e e
S

e e

S S

 

 

 

  

 


   





 

  






   


，

 (27) 

其中，实常数 11 和 12 被设计得充分接近，满足条

件
11 12 1    ， 1 为预设的一个极小容差，预

设时间性能函数[31]
1( )t 定义为 

1

1 1 1 1

1 1

1 1

( ) 1 ,0
( )

,

o

t
t T

t T

t T



  




 



  
      

   




 (28) 

这里， +

1o  为
1( )t 的初值， +

1  为
1( )t

的终值，
1 1 0o    ，

1o 指数递减到
1 
，

1T

为预设的收敛时间，常数
1 2  ，控制衰减速率。 

根据双曲正切函数性质，
1( )S  的反函数为 
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 11 11 1 1
1

12 12 1 1

1 1
ln ln

2 2

S e

S e

  


  

 
 

 
 (29) 

对式(29)求导，可得 

 
11 1 1 12 1 1

1

11 1 1 12 1 1

1 1 2 3 1

1

2

e e

e e

M M M e

   


   



   
   

   


  

 (30) 

式中， 

 

2

11 1 11 1 1 11 1 1
1 2

11 1 1

2

12 1 12 1 1 12 1 1
2 2

12 1 1

11 1 1 12 1 1
3 2 2

11 1 1 12 1 1

( ) ( )

2( )

( ) ( )

2( )

2( ) 2( )

e e
M

e

e e
M

e

e e
M

e e

     

 

     

 

   

   

   



   

 


  
 

 

 (31) 

对于姿态子系统，选取滑模面为 

 1 1 1 1s c     (32) 

式中，
1 1 1/c k  ， 1 0k  为待设计参数，

1c 随
1

衰减而增长。 

联立式(10)和式(30)代入式(32)，可得 1s 的导数 

 

1
1 1 1 1 1 1 2 3 12

1

1
1 1 1 1 1 22

1

3 1 1 1 1( , ) ( , ) e d

s k c M M M e

k c M M

M f x g x r


 




 



   

     

    

     

 (33) 

结合观测器的输出估计值 r̂ ，设计基于预设

时间的预设性能滑模容错控制器 

 

   

2

1 1 1 1 1 1 1 1

3 1

2 3 1 1 1

1
/

ˆ sign

e

d

u k c M
M g

M M f r s

    

 

   

    


 (34) 

其中， 1 0  为待设计参数，  1sign s 为 1s 的符号

函数。 

将控制律(34)代入式(33)可得 

  

 

1 1
1 1 1 1 1 1 12 2

1 1

1 1 1 1 3 3

1 1 3

ˆsign

sign

s k c k

c s M r M r

s M r

 



 
  

 

 



   

   

  

 (35) 

定理 1  针对姿态子系统(10)，在非线性干扰

观测器(14)、滑模面(32)和控制器(34)的作用下，

整个闭环系统将一致最终有界稳定，并且实现控

制目标需要在满足假设 1-3 的同时， 1 和 1 1L 

的参数设置符合 

 

2

3 1

3

1 1

1

2

M

M
L





  

 

 


 (36) 

且 1 有界。 

证明：构建姿态子系统的 Lyapunov 函数为 

 2 2

1 1

1 1

2 2
V s r   (37) 

对上式求导并将式(16)和式(35)代入，可得 

 

1 1 1

1 1 3 1 1 1

2

1 1 3 1 1 1

( ( ) )

( )

V s s r r

s M r s r r L r

s M r s r r L r

 

   

   

 

 

 

     

     

 (38) 

根据柯西不等式，一次项
1 1s 有 

  2 21 1 1
1 1 1 11

2 2 2
s s s

  
        (39) 

根据 Young’s 不等式， 3 1M r s 有 

 
2

2 23 1
3 1 1

12 2

M
M r s s r 




   (40) 

式中， 1 取为 3M 以平衡滑模增益与观测器增益，

则 

 2 2

3 1 3 1( ) / 2M r s M s r    (41) 

因 r  和 2 2( ) / 2ab a b  ，可得 

 2 2( ) / 2r r r      (42) 

整合所有项并化简 

2 2 21 1
1 1 3 1

2 2 2

1 1 1 1 1

( ) / 2
2 2

/ 2 ( )

V s M s r

r L r bV w



  

 



    

      （ ）

  (43) 

其中，  1 1 3 1 3 1min ( ) / 2, ( 1) / 2b M L M      ，

2

1 1( ) / 2w    。 

由假设 1-3 和式(36)可知， 1 0w  且有界。根

据 Lyapunov 函数，得到了闭环系统一致最终有界

稳定的结论。由于 1w 有界，因此可以推断姿态子

系统能以预设精度和预设时间来跟踪给定的期望

信号。证毕。                            □ 

为有效抑制滑模运动抖振影响，采用如下式

所示的饱和函数
1sat( )s 替换控制律中的符号函数

1sign( )s ，可得 

 1 1 1

1

1 1 1 1

sign( ),
sat( )

/ ,

s s
s

s s



 

 
 


 (44) 

这里，
1 0  为待设计参数。 

3.2  速度子系统控制器设计 

定义速度跟踪误差为 

 2 2 2d de x x V V     (45) 

为便于控制器设计，式(45)中的 2e 也可表示

为 

 2 2 2( ) ( )e t S   (46) 

其中，
2( )S  是双曲正切函数，满足 
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2 2

2 2

2 2

21 2 22

22 21
2

2 22 2 21

( )

( )

lim ( ) lim ( )

S

e e
S

e e

S S

 

 

 

  

 


   





 

  






   


，

 (47) 

其中，实常数 21 和 22 被设计得充分接近，满足

条件
21 22 2    ， 2 为预设的一个极小容差， 

预设时间性能函数
2 ( )t 定义为 

2

2 2 2 2

2 2

2 2

( ) 1 ,0
( )

,

o

t
t T

t T

t T



  




 



  
      

   




 (48) 

这里， +

2o  为
2 ( )t 的初值， +

2   为
2 ( )t

的终值，
2 2 0o    ，

2o 指数递减到
2 
，

2T

为预设的收敛时间，常数
2 2  ，控制衰减速率。 

根据双曲正切函数性质，
2( )S  的反函数为 

 21 21 2 2
2

22 22 2 2

1 1
ln ln

2 2

S e

S e

  


  

 
 

 
 (49) 

对式(49)求导，可得 

 21 2 2 22 2 2
2

21 2 2 22 2 2

1

2

e e

e e

   


   

  
  

  
 (50) 

对于速度子系统，选取滑模面为 

 2 2 2s c   (51) 

式中，
2 2 2/c k  ， 2 0k  为待设计参数，

2c 随
2

衰减而增长。 

联立式(11)和式(50)代入式(51)，可得 2s 的导数 

 

2 2 21 2 2 22 2 2
2 2 22

2 21 2 2 22 2 2

2
2 2 2 2 2 2 22

2

2

t V d

c e e
s k

e e

k P f g r V e

    


    


   



  
    

  

       
 

(52) 

式中 2 21 22

21 2 2 22 2 22 ( )( )

c
P

e e

 

   




 
。 

结合观测器的输出估计值 V̂r ，设计基于预设

时间的预设性能滑模容错控制器 

 

2 2
2 2

2 2

2 2
2 2 2 2

2 2

1
ˆ

1
sign( )

t V d

e
u f r V

g

s k
P






 


 


     



 
   

 

 (53) 

其中 2 0  为待设计参数。 

定理 2  针对速度子系统(11)，在非线性干扰

观测器(21)、滑模面(51)和控制器(53)的作用下，

整个闭环系统将一致最终有界稳定，并且实现控

制目标需要在满足假设 1-3 的同时， 2 和 2 2L 

的参数设置符合 

 

2

2 2

2
2 2

1

2

VP

P
L

 




  

 

 


 (54) 

且 2 有界。 

证明：构建速度子系统的 Lyapunov 函数为 

 2 2

2 2

1 1

2 2
VV s r   (55) 

对上式求导并将式(22)和式(53)代入，可得 

  
2 2 2

2 2 2 2 2 2

2

2 2 2 2 2 2

( )

( )

V V

V V V V

V V V V

V s s r r

s P s r r r L r

s P s r r r L r

  

  

 

     

     

 (56) 

根据柯西不等式，一次项
2 2s 有 

  2 22 2 2
2 2 2 21

2 2 2
s s s

  
        (57) 

根据 Young’s 不等式， 2 2 VP s r 有 

 
 

2

2 2 22
2 2 2

22 2
V

P
P s r s r

 



   (58) 

式中 2 取为 2P 平衡滑模增益与观测器增益，则 

 2 2

2 2 2 2( ) / 2V VP s r P s r    (59) 

因 V Vr  和 2 2( ) / 2ab a b  ，可得 

 2 2( ) / 2V V V Vr r r   (60) 

整合所有项并化简 

 
2 2 22 2

2 2 2 2

2 2 2

2 2 2 2 2

( ) / 2
2 2

/ 2 ( )

V

V V V

V s P s r

r L r b V w

 




    

      （ ）

 (61) 

其中， 2 2 2 2 2min ( ) / 2, ( 1) / 2b P L P     

2 ， 2

2 2( ) / 2Vw    。 

由假设 1-3 和式(59)可知， 2 0w  且有界。根

据 Lyapunov 函数，得到了闭环系统一致最终有界

稳定的结论。由于 2w 有界，因此可以推断速度子

系统能以预设精度和预设时间来跟踪给定的期望

信号。证毕。 

为有效抑制滑模运动抖振影响，采用如下式

所示的饱和函数
2sat( )s 替换控制律中的符号函

数
2sign( )s ，可得 

 2 2 2

2

2 2 2 2

sign( ),
sat( )

/ ,

s s
s

s s



 

 
 


 (62) 

这里，
2 0  为待设计参数。 

注释 4：由预设性能函数(28)和(48)约束瞬态

边界，结合观测器前馈补偿抑制故障和干扰；据

此设计预设性能滑模容错控制器(34)和(53)，确保

跟踪误差在预设时间内收敛至预设边界。 
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4  仿真验证 

为验证上述基于预设时间的预设性能容错控

制器的有效性，本节进行数值仿真实验。 

4.1  仿真参数配置 

变体飞行器的初始状态设定为： 0 52m / sV  ,

0 0 0   ，𝑞0 = 0(°)/𝑠， 0 3000mh  。相关参

数 设 置 为 ： 1247kgm  ， 217.09mwS  ，

1.74mAc  ， 24067.5kg myI   ， 29.8m / sg  ，

2e  。设置参考速度为 50m / sdV  ，参考高度

为 

3000m, 10s

( 10)
3050 50cos m,10s 60s

50

3100m, 60s

d

t

t
h t

t






  
     

 
 

 

翼展变形率 的变化如图 2 所示。 

 

图 2  翼展变形率随时间变化曲线 

Fig.2  The variation curve in wingspan deformation rate 

over time 

将复合干扰定义为如下形式的指数衰减振荡

信号： 
0.01

1

0.01

2

0.05 cos(0.1 )

0.05 sin(0.1 )

t

t

d e t

d e t





 




 

为验证所设计控制器的优越性，选取滑模控

制 (SMC)和预设性能滑模控制 [23](sliding mode 

control-based prescribed performance control, 

SMCPPC)作为对比基准。与所提出的控制策略
(prescribed time-based sliding mode prescribed 

performance control, SMCPPC-PT)类似，同样采用

饱和函数代替符号函数以抑制滑模抖振。 

执行机构故障设计如下：当 0 20st  时，

diag{1,1} ；当 20st  时， diag{0.8,0.75} ；

当 0 50st  时， diag{0,0}r ；当 50st  时，

diag{1,1}r ， * *

1 210 0.5cos(0.01 )u u t  。 

SMCPPC-PT 控制器参数设置如下： 1 1  ，

2 1.5  ， 1 0.1k  ， 2 0.18k  ， 1 2.01  ， 2 3  ，

11 21 200   ， 12 200.5  ， 22 199.9  ，

1 4.58o  ， 1 0.21   ， 2 2o  ， 2 0.08   ，

1 0.05  ， 2 0.06  ， 0.05pk  ， 0.00001ik  ，

1 2 8T T  。 

4.2  仿真结果分析与讨论 

根据上述一系列的初值设定和假设，给出仿

真实验结果如图 3 ~ 9 所示。 

图 3 比较了不同控制方法的跟踪误差，具体

的轨迹跟踪曲线如图 4 ~ 5 所示。由图 3 可知，

在存在执行机构故障与复合干扰时，三种方法均

能实现变体飞行器的轨迹跟踪控制，保障系统基

本稳定。其中，SMCPPC 和 SMCPPC-PT 可进一

步将跟踪误差约束在预设边界内，有效避免超调

风险。而 SMCPPC-PT 在 6.5st  时的初始误差 1e

虽更大，但这是预设时间收敛机制允许的瞬态特

性，对系统整体稳定性无实质影响。相较之下，

SMCPPC-PT 在6.5s 后展现出更优越的综合性能。

其瞬态收敛速度更快( 8st  )；稳态精度更高、故

障鲁棒性更强， 1e 严格限制在0.06以内， 2e 最大

偏差仅为0.03m/s (相对误差0.06% )。图 4 ~ 5 的

跟踪曲线进一步验证了上述结论。 

 

 
（a）俯仰角跟踪误差 

（a）Pitch angle tracking error 

 

 
（b）速度跟踪误差 

（b）Velocity tracking error 

图 3  跟踪误差曲线 

Fig.3  Curves of tracking errors 

 

 

（a）速度跟踪曲线 
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（a）Velocity tracking curve 

 

 

（b）高度跟踪曲线 

（b）Height tracking curve 

图 4  轨迹跟踪曲线 

Fig.4  Curves of tracking trajectories 

 

 

图 5  俯仰角跟踪曲线 

Fig.5  Curves of tracking pitch angle 

图 6 所示的攻角和俯仰角速率的变化曲线表

明：三种方法均能维持飞行器姿态稳定，

SMCPPC-PT在响应初期( 1t T )存在显著振荡(与

图 3（a）同源)，在机翼变形开始(10s )和结束( 60s )

时，因观测器未补偿翼展突变导致响应幅度最大，

但对执行机构突发故障和干扰的抑制能力最优。

SMCPPC-PT 的姿态波动幅值最小( 0.03  ，

𝛥𝑞 < 0.28(°)/𝑠 )且恢复时间最短( 0.35st   )，

SMCPPC 次之。 

 

 

（a）攻角 

（a）Attack angle 

 

（b）俯仰角速率 

（b）Pitch angle rate 

图 6  攻角和俯仰角速率曲线 

Fig.6  Curves of attack angle and pitch angle rate 

图 7 为滑模面的变化曲线，表明三种方法均

能使系统稳定。由图 7（a）可知，在响应初期

( 20st  )，SMCPPC 的波动幅度最小，SMCPPC-

PT 次之，SMC 最大；在 20s 50st  时，

SMCPPC-PT 波动最缓，SMCPPC 次之，SMC 最

大；在50s 出现时变偏置故障后，SMCPPC-PT 的

1s 变化了0.0165，仅为 SMCPPC 的30% 、SMC

的17.61%。由图 7（b）可知，SMCPPC-PT 和

SMCPPC 的滑模面 2s 几乎重合，其稳态幅值较传

统 SMC 降低超95% 。表明 SMCPPC-PT 具有较

小的滑模面波动和最优的鲁棒性。 

 

 

（a）姿态子系统滑模面变化 

（a）Sliding mode surface changes of the attitude subsystem 

 

 

（b）速度子系统滑模面变化 

（b）Sliding mode surface changes of the velocity 

subsystem 

图 7  滑模面变化曲线 

Fig.7  Curves of sliding mode surface changes 

变体飞行器的控制输入如图 8 所示。由图 8

可知，三种方法的控制输入相差相近且均在合理

区间( 1 [ 18.9 ,5 ]u     ， 2 [0%,100%]u   )。其中

SMCPPC-PT 的幅值略小于其他两种方法。SMC

在33.8s~42s 出现油门开度饱和，而其他两种方



9 

法能在一定程度上避免这种情况。结合图 6 和图

8 可得，相较于其他两种方法，SMCPPC-PT 对机

翼变形与故障有更快的响应速度，SMCPPC 次之。 

 

 

（a）升降舵偏角 

（a）Elevator deflection angle 

 

 

（b）油门开度 

（b）Throttle opening 

图 8  控制输入曲线 

Fig.8  Curves of control inputs 

图 9 为非线性干扰观测器对系统总扰动的观

测对比图，图 10 为总扰动估计误差曲线图。由图

9 ~ 10 可知，两个子系统的扰动估计值均能紧密

跟踪其真实值。在执行机构突发故障时，观测器

展现出优异的鲁棒性和快速响应特性：图 10（a）

中姿态子系统总扰动估计误差 r 峰值仅为 0.215，

且能在0.5s 内快速响应并恢复；图 10（b）中速

度子系统总扰动估计误差 Vr 峰值为 0.242，并在

0.4s 内有效恢复。这些低峰值与较短恢复时间充

分验证了所设计的非线性干扰观测器具备高精度、

强鲁棒性的扰动估计能力。这正是前文控制器在

执行机构故障与复合干扰下仍保持优异跟踪性能

的核心保障，为实时扰动补偿提供了可靠依据。 

 

（a）姿态子系统总扰动 r 与扰动估计值 r̂ 对比曲线 

（a）Comparison curves of total disturbance r  and its 

estimate r̂  in the attitude subsystem 

 

 

（b）速度子系统总扰动
Vr 与扰动估计值

V̂r 对比曲线 

（b）Comparison curves of total disturbance 
Vr  and its 

estimate 
V̂r  in the velocity subsystem 

图 9  总扰动观测对比曲线 

Fig.9  Comparison curves of total disturbance observation 

 

 

（a）姿态子系统总扰动估计误差 r  

（a）Total disturbance estimation error r  in the attitude 

subsystem 

 

 

 

（b）速度子系统总扰动估计误差
Vr  

（b）Total disturbance estimation error 
Vr  in the velocity 

subsystem 

图 10  总扰动估计误差 

Fig.10  Total disturbance estimation errors 

5  结论 

针对翼展变形过程中执行机构故障与复合干

扰的变体飞行器跟踪控制问题，提出了一种融合

非线性干扰观测器与预设时间收敛机制的预设性

能滑模容错跟踪控制方法。主要通过构造观测器

实时估计并补偿执行机构故障及复合干扰，结合

预设时间性能函数和滑模面，实现了跟踪误差在

预设时间内严格收敛至指定边界，保证了系统的

瞬态与稳态性能。仿真验证结果表明，该方法在

复合干扰与突发故障下仍能保证飞行器安全稳定

飞行，且较传统方法具有更优的鲁棒性和收敛速
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度。针对本文的仿真结果，考虑变体飞行器控制

系统设计问题，未来研究可探索在通信带宽受限、

计算资源约束等更复杂实际场景下的性能优化。 
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