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高超声速飞行器保预设性能的反演控制方法
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摘　要：为了解决高超声速飞行器纵向运动模型的稳定轨迹控制问题，设计了一种在非仿射模型基础上
保证预设性能的反演控制方法。对于速度子系统，直接设计非仿射控制律，保证预设性能，通过合理的变换

将高度子系统转化为严格的反馈形式，便于反演控制步骤的设计。基于动态性能和稳态精度，设计了预设性

能函数，将跟踪误差的稳定性限制在预设范围内，引入指令滤波器，有效克服了传统反演控制中虚拟信号重

复推导的问题。控制器的设计不依赖于精确的模型。引入径向基函数来逼近过程中的未知函数，使得控制

律具有令人满意的鲁棒性和实用性。基于李雅普诺夫稳定性理论，证明了所有闭环系统的稳定性。仿真结

果表明，该控制器能够稳定地跟踪参考信号。
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　　高超声速飞行器（ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＦｌｉｇｈｔＶｅｈｉｃｌｅｓ，
ＨＦＶ）作为一种新型的临近空间战略武器装备，
已成为近十年来的研究热点。控制系统面临着系

统的不确定性、复杂子系统与非线性模型的耦合，

因此ＨＦＶ的飞行控制器设计成为一个具有挑战
性的研究课题［１－３］。同时，由于系统的不确定性，

控制增益信号一般是未知的，给控制器的设计带

来了很多困难［４－５］。传统的仿射模型控制器设计

方法不能处理ＨＦＶ非仿射模型，对控制器的动态
性能和稳态精度提出了更高的要求［６－８］。

ＨＦＶ在大跨度飞行包络范围内需要完成许
多复杂的任务，因此有必要设计一种有效的控制

方法。然而，复杂的飞行环境、未知的外部干扰和

模型的不确定性使得 ＨＦＶ的鲁棒控制具有挑战
性［９－１１］。为了解决ＨＦＶ飞行过程中的不确定项
和干扰问题，文献［１２］并没有使用动态高阶微分
器，而是设计了一种无模型跟踪控制器。文

献［１３］研究了 ＨＦＶ纵向运动模型的鲁棒控制，
保证了对模型不确定性的鲁棒控制律。为了克服

鲁棒控制通常过于保守的缺点，文献［１４］设计了
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一种适用于 ＨＦＶ的滑模控制律。当模型参数受
到扰动时，控制律仍能保证参考输入的稳定跟踪。

文献［１５］研究了高阶连续滑模控制器的设计，实
现了ＨＦＶ控制输入的连续切换，避免了控制输入
高频抖振的影响。在文献［１６－１７］中，ＨＦＶ容错
控制是为了保证执行器故障的稳定跟踪而设计

的。文献［１８］介绍了最小学习参数算法，估计了
神经网络权值矩阵的范数，降低了在线学习量。

文献［１９］对模型进行了变换，将 ＨＦＶ模型分解
为速度子系统和高度子系统，将高度子系统转化

为等效的纯反馈系统，避免了传统反演方法的缺

点，引入了最小参数学习方法，减小了计算量。

国内外对ＨＦＶ仿射控制的研究虽取得了很
大的成果，但实际模型是非仿射的，且不宜被仿射

化。由于上述控制策略只保证了控制系统的稳态

性能，因此不考虑系统的动态性能。并且，对

ＨＦＶ高速飞行和控制系统快速飞行的动态性能
要求也不能满足。文献［６］设计了 ＨＦＶ预设性
能反演控制器，因为控制律对预设性能函数的初

值选择提出了更高的要求，虽然速度和高度跟踪

误差限制在预设范围内，但可用性和实时性较差。

在文献［２０］中，通过组合隐藏函数和均值定理，
对仿射模型进行了变换，并通过ＲＢＦ神经网络对
未知函数进行了逼近，提出了一种自适应变结构

控制的非仿射控制方法。文献［２１］通过泰勒公
式将ＨＦＶ非仿射模型转化为仿射模型，设计了自
适应模糊神经非仿射控制律。本文利用中值定

理［２２］对 ＨＦＶ的非仿射模型进行变换，然后利用
神经网络估计未知函数，同时引入Ｎｕｓｓｂａｕｍ函数
来处理以前未知的控制方向问题。

本文设计了一种新型 ＨＦＶ纵向运动跟踪控
制器，该控制器是基于ＨＦＶ非仿射模型提出的保
证预设性能的反演控制策略，旨在保证跟踪误差

被限定在预设区域内。控制器的设计是建立在非

仿射模型上的，这避免了模型简化过程中的不确

定并保证了控制策略的可行性。所设计的预设性

能控制器实现了准确地对参考输入的稳定跟踪。

由于控制策略的建立与准确的飞行器模型和函数

估计值无关，因此增强了系统鲁棒性的同时降低

了在线计算量。最后，通过仿真实验验证了控制

策略的实用性和优越性。

１　问题描述

１．１　ＨＦＶ纵向平面运动学方程

本文采用 Ｂｏｌｅｎｄｅｒ和 Ｐａｒｋｅｒ的 ＨＦＶ面向控

制的非线性模型［２３－２４］，其纵向平面受力情况图１
所示。ＨＦＶ上所受的空气动力可以表示为升力
Ｌ、推力Ｔ、阻力Ｄ和俯仰力矩 Ｍ，推力 Ｔ作用在
飞行器机体轴线上。同时，图１也表示了ＨＦＶ的
航行速度Ｖ，航行高度ｈ，航迹角γ，俯仰角θ，攻角
α＝θ－γ。由标准拉格朗日方程推导出的ＨＦＶ纵
向动力学模型可以表示为如下形式：

Ｖ·＝Ｔｃｏｓα－Ｄｍ －μｓｉｎγ
ｒ２

（１）

ｈ·＝Ｖｓｉｎγ （２）

γ＝Ｌ＋ＴｓｉｎαｍＶ －（μ－Ｖ
２ｒ）ｃｏｓγ
Ｖｒ２

（３）

θ·＝Ｑ （４）

Ｑ·＝
Ｍ＋ψ

～
１η̈１＋ψ

～
２η̈２

Ｉｙｙ
（５）

ｋ１η̈１＝－２ζ１ω１η１－ω
２
１η１＋Ｎ１－ψ

～
１
Ｍ
Ｉｙｙ
－
ψ
～
１ψ
～
２η̈２
Ｉｙｙ
（６）

ｋ２η̈２＝－２ζ２ω２η２－ω
２
２η２＋Ｎ２－ψ

～
２
Ｍ
Ｉｙｙ
－
ψ
～
２ψ
～
１η̈１
Ｉｙｙ
（７）

其中，部分系数表达式如下：

ｋ１ ＝１＋
ψ
～
１

Ｉｙｙ

ｋ２ ＝１＋
ψ
～
２

Ｉｙｙ

ψ
～
１ ＝∫

０

－Ｌｆ
ｍ^ｆξφｆ（ξ）ｄξ

ψ
～
２ ＝∫

Ｌａ

０
ｍ^ａξφａ（ξ）ｄ















 ξ

（８）

Ｌ、Ｔ、Ｄ、Ｍ只表示力的大小，其拟合式如下：
Ｔ≈Ｃα３Ｔα

３＋Ｃα２Ｔα
２＋ＣαＴα＋Ｃ

０
Ｔ

Ｄ≈珋ｑＳ（Ｃα２Ｄα
２＋ＣαＤα＋Ｃδ

２ｅ
Ｄδ
２
ｅ＋ＣδｅＤδｅ＋Ｃ

０
Ｄ）

Ｌ≈珋ｑＳ（ＣαＬα＋ＣδｅＬδｅ＋Ｃ
０
Ｌ）

Ｍ≈ｚＴＴ＋珋ｑＳ珋ｃ［Ｃα
２
Ｍ，αα

２＋ＣαＭ，αα＋Ｃ
０
Ｍ，α＋ｃｅδｅ］

Ｎ１≈Ｎα
２
１α

２＋Ｎα１α＋Ｎ
０
１

Ｎ２≈Ｎα
２
２α

２＋Ｎα２α＋Ｎδｅ２δｅ＋Ｎ
０
２

珋ｑ＝１２
珋ρＶ２

珋ρ＝珋ρ０ｅｘｐ
ｈ０－ｈ
ｈ( )























ｓ

（９）

·４７·
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Ｃα３Ｔ ＝β１（ｈ，珋ｑ）Φ＋β２（ｈ，珋ｑ）

Ｃα２Ｔ ＝β３（ｈ，珋ｑ）Φ＋β４（ｈ，珋ｑ）

ＣαＴ＝β５（ｈ，珋ｑ）Φ＋β６（ｈ，珋ｑ）

Ｃ０Ｔ＝β７（ｈ，珋ｑ）Φ＋β８（ｈ，珋ｑ










）

（１０）

其中：Ｑ为俯仰角速率；μ为重力常数；ｍ、Ｉｙｙ分别
表示ＨＦＶ的质量和俯仰转动惯量；ｒ为ＨＦＶ距离
地球中心的距离；φｆ（·）与 φａ（·）为振型函
数［２４］；ｑ＝１／２珋ρＶ２为空气动压，珋ρ为空气密度；Ｓ、珋ｃ
是ＨＦＶ参考气动面积和气动弦长；Φ和 δｅ分别
为燃料－空气比和升降舵偏角；ｚＴ为推力力矩耦
合系数。

图１　ＨＦＶ受力示意图
Ｆｉｇ．１　ＦｏｒｃｅｍａｐｏｆＨＦＶｍｏｄｅｌ

由式（１）～（１０）可以看出，ＨＦＶ模型由五个
刚体状态和四个弹性状态构成，且弹性状态 η１、
η１、η２、η２的值并不可测，实际设计控制律时会将
其视为模型不确定项。显然，控制系统的输入燃

料－空气比 Φ和升降舵偏转角 δｅ并未表现在
式（１）～（７）中，而是通过气动力 Ｌ、Ｔ、Ｄ、Ｍ构成
耦合，如果没有对弹性状态做出明显的抑制，将会

使得整个飞行器变得难以控制。因此，控制系统

的任务要保证速度Ｖ和高度ｈ准确地跟踪其参考
指令Ｖｒｅｆ和ｈｒｅｆ，还要保证弹性状态最终是收敛的。
同时，相应的跟踪误差应收敛到零附近的区间，以

保证期望的动态性能和稳态性能。此外，必须保

证所设计的控制器对模型不确定性和抖振具有良

好的鲁棒性，且速度和高度的跟踪误差具有小超

调的特点。

ＨＦＶ巡航段飞行速度 Ｖ的变化相对于俯仰
角θ和俯仰角速率Ｑ近似为慢变量［９］，为了便于

设计控制器，通常将ＨＦＶ模型分解为速度子系统
（见式（１））和高度子系统（见式（２）～（５）），并分
别进行控制器设计。

假设１　所有的参考指令和它对于时间的一
阶及二阶导数是有界连续的。

１．２　预设性能分析

定义　连续函数ρ（ｔ）：ＲＲ＋→ＲＲ＋，若同时满足
以下两个条件［２５］，则该连续函数可被称为预设性

能函数。

１）ρ（ｔ）是严格单调递减的正函数；

２）ｌｉｍ
ｔ→∞
ρ（ｔ）＝ρ∞ ＞０。

基于上述定义，本文设计如下预设性能函数：

ρ（ｔ）＝（ρ０－ρ∞）
ｅ－ｌｔ＋ρ∞ （１１）

其中，ρ∞≤ρ（ｔ）≤ρ０，ρ０＞ρ∞ ＞０，ｌ＞０为待设计
参数。

跟踪误差ｅ（ｔ）需要满足下述定义不等式：
－δρ（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜珋δρ（ｔ） （１２）

式中，δ和珋δ为选择的正常数。
这就保证 ｅ（ｔ）具有满意的动态性能与稳态

精度，且ρ（ｔ）是有界的。在设计控制系统的过程
中，直接对不等式约束式（１２）进行处理的难度非
常大，因此可以先将不等式约束转化为等式约束

再进行设计，这里定义一个误差转换函数

Ｓ（ε（ｔ）），则

Ｓ（ε（ｔ））＝ｅ（ｔ）ρ（ｔ）
（１３）

将Ｓ（ε（ｔ））选取为如下形式：

Ｓ（ε（ｔ））＝
珋δｅε（ｔ）－δｅ－ε（ｔ）

ｅε（ｔ）＋ｅ－ε（ｔ）
（１４）

显然，Ｓ（ε（ｔ））具有严格递增性，于是其逆函数
ε（ｔ）的一阶动态方程为：

ε（ｔ）＝ｒ（ｅ－ｅρ／ρ） （１５）

其中，ｒ＝１２ρ
１

ｅ／ρ＋δ
－ １
ｅ／ρ－珋[ ]δ＞０。选择如下转

换状态来设计控制器：

ｚ１＝ε（ｔ）－
１
２ｌｎ

δ
珋δ

（１６）

ｚ１＝ｒ（ｅ－ｅρ／ρ） （１７）

１．３　ＲＢＦ神经网络

引入如下径向基函数（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，
ＲＢＦ）神经网络用来逼近模型不确定项：

φ（Ｚ）＝ＷＴＳ（Ｚ） （１８）
式中，φ∈ＲＲ和 Ｚ∈ＲＲｎ分别是神经网络的输出和
输入，Ｗ∈ＲＲｎ为权值向量，Ｓ（Ｚ）＝［Ｓ１（Ｚ），…，
Ｓｎ（Ｚ）］

Ｔ是径向基函数。通常情况下，将 Ｓｉ（Ｚ）
选取成如下高斯基函数：

Ｓｉ（Ｚ）＝ｅｘｐ －
Ｚ－ａｉ

２

ｂ２( )
ｉ

（１９）

式中，ａｉ∈ＲＲ
ｎ为高斯基函数中心向量大小，ｂｉ∈

ＲＲ＋为高斯基函数的宽度。
引理［６］　假设任意连续函数 φ（Ｚ）是定义在

紧集ΩＺ上的实值函数和任意常数珚ω＞０。当ｎ足
够大时，选取合适的 ｂｉ和 ａｉ使得 ＲＢＦ神经网络
变为：

φ（Ｚ）＝ＷＴＳ（Ｚ）＋Δ（Ｚ） （２０）

·５７·
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其中，Δ（Ｚ）≤珚ω表示估计误差，Ｚ∈ΩＺ，Ｗ

为最优权值向量，将Ｗ定义为如下形式：
　Ｗ ＝ａｒｇｍｉｎ

Ｗ∈ＲＲｎ
ｓｕｐ
Ｚ∈ΩＺ

φ（Ｚ）－ＷＴＳ（Ｚ{ }） （２１）

其中，Ｗ是需要估计的未知权值向量。因此，引入

Ｗ＾来估计Ｗ，并定义估计误差为Ｗ～＝Ｗ －Ｗ＾。

２　控制器设计与稳定性分析

２．１　指令滤波器

当采用反演控制方法设计控制器时，“微分

项爆炸问题”必然会发生。本文将引入一组指令

滤波器，而不是反复求导［２６］。其表达形式如下：

ωｉ＝－ηω（ωｉ－δｉ－１），ｉ＝１，２，…，ｎ （２２）
其中，ηω＞０为待设计参数，δｉ－１为虚拟控制信号。

定义估计误差信号ｉ为如下形式：
ｉ＝ωｉ－δｉ－１，ｉ＝２，３，…，ｎ （２３）

则

ｚ１＝ε（ｔ）－
１
２ｌｎ

δ
珋δ

（２４）

ｚｉ＝ｘｉ－δｉ－１，ｉ＝２，３，…，ｎ （２５）
式中，ｘｉ为实际信号，在后文的设计中ｉ代表ＨＦＶ
纵向模型中的γ，θ，Ｑ。

２．２　速度控制器设计与稳定性分析

由于速度的动态变化比高度系统慢，所以当

速度变化时，可以认为高度和高度角已经达到了

其稳定状态［４］。因此将速度子系统表达式写为

如下形式：

Ｖ·＝ｆＶ（Ｖ，Φ） （２６）
式中，ｆＶ是未知的不可微非仿射连续函数，Φ和 Ｖ
为速度子系统的输入和输出。根据中值定理，将

式（２６）改写为如下形式：

Ｖ·＝ｆＶ１（Ｖ）＋ｆＶ２（Ｖ）Φ （２７）

其中，ｆＶ２（Ｖ）＝
ｆＶ（Ｖ，Φ）
Φ

≠０，Φ∈（０，Φ）。

假设２　信号
ｆＶ（Ｖ，Φ）
Φ

≠０是未知的，存在

正常数ｆ０和ｆ１，使得ｆ０≤
ｆＶ（Ｖ，Φ）
Φ

≤ｆ１。

定义速度跟踪误差Ｖ～＝Ｖ－Ｖｒｅｆ。构造相应的

预设性能函数来限制Ｖ～，表达式为：
ρＶ（ｔ）＝（ρＶ０－ρＶ∞）

ｅ－ｌＶｔ＋ρＶ∞ （２８）
根据式（１２）可以得到：

－δＶρＶ（ｔ）＜Ｖ
～＜珋δＶρＶ（ｔ） （２９）

其中，ρＶ０＞０，ρＶ∞ ＞０，ｌＶ＞０，０＜δＶ＜１，０＜珋δＶ＜１为待

设计参数，且要保证ρＶ０＞ρＶ∞，ρＶ∞≤ρＶ（ｔ）≤ρＶ０。
将式（２９）转化为：

Ｖ～＝ＳＶ（ｚＶ（ｔ））ρＶ（ｔ） （３０）
综合式（１７）和式（２７），将转换函数 ｚＶ（ｔ）对

时间求导可得：

ｚＶ（ｔ）＝ｒＶ Ｖ
～·－Ｖ～

ρＶ（ｔ）
ρＶ（ｔ[ ]）

＝ｒＶ ｆＶ１( )Ｖ ＋ｆＶ２( )ＶΦ－Ｖ·ｒｅｆ－Ｖ
～ρＶ（ｔ）
ρＶ（ｔ[ ]）

（３１）

其中，ｒＶ＝
１
２ρＶ

１
Ｖ～／ρＶ＋δＶ

－ １
Ｖ～／ρＶ－珋δ[ ]

Ｖ

＞０，ρＶ（ｔ）＝

－ｌＶ（ρＶ０－ρＶ∞）ｅ
－ｌＶｔ∈［－ｌＶ（ρＶ０－ρＶ∞），０）。

定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为：

ＬＶ＝
１
２ｚ

２
Ｖ（ｔ）＋

νＶ
λＶ０

（３２）

式中，νＶ 为动态信号，λＶ０为待设计参数。对
式（３２）求导可得：

Ｌ·Ｖ≤ｚＶｒｆＶ１（Ｖ）＋ｆＶ２（Ｖ）Φ－Ｖ
·
ｒｅｆ－Ｖ

～ρＶ
ρ[ ]
Ｖ
－

珋ｃＶνＶ
λＶ０
＋
珔μＶ（Ｖ）
λＶ０

＋
ｄＶ
λＶ０

（３３）

根据Ｙｏｕｎｇ′ｓ不等式以及假设２，有
ｚＶｒＶｆＶ２（Ｖ）Φ≤ｚ

２
Ｖｒ
２
Ｖ＋ｚＶｒＶｆＶ２（Ｖ）Φ （３４）

将式（３４）代入式（３５），可得：

Ｌ·Ｖ≤ｚＶｒＶ ｆＶ１（Ｖ）＋ｆＶ２（Ｖ）Φ－Ｖ
·
ｒｅｆ－Ｖ

～ρＶ
ρ[ ]
Ｖ
－

珋ｃＶνＶ
λＶ０
＋
珔μＶ（Ｖ）
λＶ０

＋
ｄＶ
λＶ０

（３５）

令

ｈＶ＝ｆＶ１（Ｖ）＋
ｚＶμＶ０（Ｖ）
ｒＶλＶ０ｃ

２
Ｖ０

（３６）

由于μＶ０（Ｖ）是非负的连续函数，则必存在一
个连续的函数φＶ（ＺＶ），使得

ｚＶφＶ≤ｚＶφＶ（ＺＶ）＋λＶ （３７）

其中，ＺＶ＝［Ｖ，ｚＶ，ｒＶ］
Ｔ∈ＲＲ３，λＶ＞０为待设计

参数。

采用ＲＢＦ径向基神经网络对φＶ（ＺＶ）进行逼

近，则有φＶ（ＺＶ）＝Ｗ
Ｔ
ＶＳＶ（ＺＶ）＋ΔＶ（ＺＶ），将其代

入式（３５）可得：

Ｌ·Ｖ≤ｚＶｒＶ ＷＴＶＳＶ（ＺＶ）－Ｖ
·
ｒｅｆ－Ｖ

～ρＶ
ρ[ ]
Ｖ
－

珋ｃＶνＶ
λＶ０
＋
（１－ｚ２Ｖ／ｃＶ０）珔μＶ（Ｖ）

λＶ０
＋
ｄＶ
λＶ０
＋λＶ （３８）

将速度控制律Φ设计为：

·６７·
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Φ＝ＮＶ（ξＶ）ｋＶｚＶ＋Ｗ
Ｔ^
ＶＳＶ（ＺＶ）－Ｖ

·
ｒｅｆ－Ｖ

～ρＶ
ρ[ ]
Ｖ

ξ·Ｖ＝ｋＶｚＶ＋ｚＶｒＶＷ
Ｔ^
ＶＳＶ（ＺＶ）－ｚＶｒＶＶ

·
ｒｅｆ－ｚＶｒＶＶ

～ρＶ
ρＶ

Ｗ＾
·

Ｖ＝ＳＶ１ｚＶｒＶＳＶ（ＺＶ）－ＳＶ２Ｗ
＾













Ｖ

（３９）

其中，ＮＶ（ξＶ）＝ｅξ
２
Ｖｃｏｓ（πξＶ／２）是 Ｎｕｓｓｂａｕｍ函数，

ｋＶ＞０为待设计参数，ＳＶ１＞０和 ＳＶ２＞０为自适
应律。

选取如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

ＵＶ＝
１
２ｚ

２
Ｖ＋
νＶ
λＶ０
＋ １２ＳＶ１

Ｗ～ＴＶＷ
～
Ｖ （４０）

式中，Ｗ～Ｖ＝Ｗ
＾
Ｖ－ＷＶ，ＳＶ１为待设计参数。

对式（４０）求导可得：

Ｕ·Ｖ≤－ｋＶｚ
２
Ｖ＋［ｆＶ２（Ｖ）Ｎ（ξＶ）＋１］ξ

·
Ｖ－

珋ｃＶ
λＶ０
νＶ＋ １－

ｚ２Ｖ
ｃ( )２
０

１
λ０
珔μＶ（Ｖ）－

ＳＶ２
ＳＶ１
Ｗ～ＴＶＷ

＾
Ｖ＋
ｄＶ
λＶ０
＋λＶ （４１）

由于

－
ＳＶ２
ＳＶ１
Ｗ～ＴＶＷ

＾
Ｖ≤－

ＳＶ２
２ＳＶ１
Ｗ～ＴＶＷ

～
Ｖ＋
ＳＶ２
２ＳＶ１
ＷＴＶ Ｗ

～Ｔ
Ｖ

（４２）
则式（４１）可进一步写成

Ｕ·Ｖ≤［ｆＶ２（Ｖ）Ｎ（ξＶ）＋１］ξ
·
Ｖ－ＤＶ１ＬＶ＋

１－
ｚ２Ｖ
ｃ２Ｖ( )
０

１
λＶ０
珔μＶ（Ｖ）＋ＤＶ２ （４３）

其中，ＤＶ１＝ｍｉｎ｛２ｋＶ，珋ｃＶ，ＳＶ２｝，ＤＶ２＝
ｄＶ
λＶ０
＋λＶ＋

ＳＶ２
２ＳＶ１
Ｗ２Ｖ。

对式（４３）两边同乘ｅＤＶ１ｔ并积分，可得：

０≤ＵＶ≤
ＤＶ２
ＤＶ１
＋ ＵＶ( )０－

ＤＶ２
ＤＶ

[ ]
１

ｅ－ＤＶ１ｔ＋

ｅ－ＤＶ１ｔ∫
ｔ

０
１－

ｚ２Ｖ
ｃ２Ｖ

( )
０

１
λＶ０
珔μＶ（Ｖ）ｄτ＋

ｅ－ＤＶ１ｔ∫
ｔ

０
［（ｆＶ２（Ｖ）Ｎ（ξＶ）＋１）ｅ

ＤＶ１ｔ］ξ·Ｖｄτ（４４）

由 引 理 和 假 设 ２， 可 以 得 出 ＵＶ、

ｅ－ＤＶ１ｔ∫
ｔ

０
１－
ｚ２Ｖ
ｃ２Ｖ

( )
０

１
λＶ０
珋μＶ（Ｖ）ｄτ、ｅ

－ＤＶ１ｔ∫
ｔ

０
［（ｆＶ２（Ｖ）Ｎ（ξＶ）＋

１）ｅＤＶ１ｔ］ξ·Ｖｄτ有界。因此，所有的闭环系统均为有界
系统且存在一个正数珋ｚＶ使得ｚＶ（ｔ）≤珋ｚＶ。最终，将

速度误差限定在预期的范围内，保证了 Ｖ～的预设
性能。

２．３　高度控制器设计与稳定性分析

为了便于控制器设计，根据式（２）～（５）将
ＨＦＶ高度子系统改写为如下形式：

ｈ·＝ｆｈ（γ）
γ＝ｆγ（γ，θ）

θ·＝ｆθ（Ｑ）

Ｑ·＝ｆＱ（δｅ













）

（４５）

其中，ｆｈ、ｆγ、ｆθ和 ｆＱ是未知的不可微非仿射连续
函数。根据中值定理将式（４５）改写为：

ｈ·＝ｆｈ（ｈ）γ
γ＝ｆγ１（γ）＋ｆγ２（γ）θ

θ·＝ｆθ（θ）Ｑ

Ｑ·＝ｆＱ（Ｑ）δ













ｅ

（４６）

其中，ｆγ２（γ）＝
ｆγ（γ，θ）
θ

≠０，θ∈（０，θ）。

假设３　信号
Ｆ（ｘｊ，ｘｊ＋１）
ｘｊ＋１

≠０，ｊ＝ｈ，γ，θ，Ｑ是

未知的，存在正常数 ｇｊ０和 ｇｊ１，使得 ｇｊ０≤
Ｆ（ｘｊ，ｘｊ＋１）
ｘｊ＋１

≤ｇｊ１。

假设４　参考指令 ｈｒｅｆ和它对于时间的一阶
及二阶导数是有界连续的。

定义高度误差 ｈ～＝ｈ－ｈｒｅｆ。构造相应的预设

性能函数来限制 ｈ～，表达式为：
ρｈ（ｔ）＝（ρｈ０－ρｈ∞）

ｅ－ｌｈｔ＋ρｈ∞ （４７）
根据式（１２）可以得到

－δｈρｈ（ｔ）＜ｈ
～＜珋δｈρｈ（ｔ） （４８）

其中，ρｈ０＞０，ρｈ∞ ＞０，ｌｈ＞０，０＜δｈ＜１，０＜珋δｈ＜１为待
设计参数，且要保证ρｈ０＞ρｈ∞，ρｈ∞≤ρｈ（ｔ）≤ρｈ０。

将式（４８）转化为：

ｈ～＝Ｓｈ（ｚｈ（ｔ））ρｈ（ｔ） （４９）
综合式（１７）和式（４６），将转换函数 ｚｈ（ｔ）对

时间求导可得：

ｚｈ（ｔ）＝ｒｈ ｈ
～·－ｈ～

ρｈ（ｔ）
ρｈ（ｔ[ ]）

＝ｒｈ ｆｈ（ｈ）γ－ｈ
·
ｒｅｆ－ｈ

～ρｈ（ｔ）
ρｈ（ｔ[ ]） （５０）

其中，ｒｈ＝
１
２ρｈ

１
ｈ～／ρｈ＋δｈ

－ １
ｈ～／ρｈ－珋δ[ ]

ｈ

＞０，ρｈ（ｔ）＝

－ｌｈ（ρｈ０－ρｈ∞）ｅ
－ｌｈｔ∈［－ｌｈ（ρｈ０－ρｈ∞），０）。

定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｌｈ＝
１
２ｚ

２
ｈ（ｔ）＋

νｈ
λｈ０

（５１）

·７７·
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式中，νｈ为动态信号，λｈ０为待设计参数。对上式
求导可得：

Ｌ·ｈ≤ｚｈｒｈ ｆｈ２（ｈ）γ－ｈ
·
ｒｅｆ－ｈ

～ρｈ
ρ[ ]
ｈ
－

珋ｃｈνｈ
λｈ０
＋
珔μｈ（ｈ）
λ０

＋ｄ
λ０

（５２）

根据Ｙｏｕｎｇ′ｓ不等式及假设３，有

ｚｈｒｈｆｈ（ｈ）γ≤ｚ
２
ｈｒ
２
ｈ＋
ｇ２ｈ１
４ｚ

２
γ＋ｚｈｒｈｆｈ（ｈ）γ（５３）

将式（５３）代入式（５２），可得：

Ｌ·ｈ≤ｚｈｒｈ ｆｈ（ｈ）γ－ｈ
·
ｒｅｆ－ｈ

～ρｈ
ρ[ ]
ｈ
＋

ｇ２ｈ１
４ｚ

２
γ－
珋ｃｈνｈ
λｈ０
＋
珔μｈ（ｈ）
λｈ０

＋
ｄｈ
λｈ０

（５４）

令

φｈ＝
ｚｈμｈ０（ｈ）
ｒｈλｈ０ｃ

２
ｈ０

（５５）

由于μｈ０（ｈ）是非负的连续函数，则必存在一
个连续的函数φｈ（Ｚｈ），使得

ｚｈφｈ≤ｚｈφｈ（Ｚｈ）＋λｈ （５６）
其中，Ｚｈ＝［ｈ，ｚｈ，ｒｈ］

Ｔ∈ＲＲ３，λｈ＞０为待设计参数。
采用ＲＢＦ径向基神经网络对 φｈ（Ｚｈ）进行逼

近，则有 φｈ（Ｚｈ）＝Ｗ
Ｔ
ｈＳｈ（Ｚｈ）＋Δｈ（Ｚｈ），将其代

入式（５４）可得：

Ｌ·ｈ≤ｚｈｒｈ ＷＴｈＳｈ（Ｚｈ）－ｈ
·
ｒｅｆ－ｈ

～ρｈ
ρ[ ]
ｈ
＋

ｇ２ｈ１
４ｚ

２
γ－
珋ｃｈνｈ
λｈ０
＋

（１－ｚ２ｈ／ｃｈ０）珔μｈ（ｈ）
λｈ０

＋
ｄｈ
λｈ０
＋λｈ （５７）

将虚拟控制律γｄ设计为：

γｄ＝Ｎｈ（ξｈ）
ｋｈ
ｒｈ
ｚｈ＋Ｗ

Ｔ^
ｈＳｈ（Ｚｈ）－ｈ

·
ｒｅｆ－ｈ

～ρｈ
ρ[ ]
ｈ

ξ·ｈ＝ｋｈｚ
２
ｈ＋ｚｈｒｈＷ

Ｔ^
ｈＳｈ（Ｚｈ）－ｚｈｒｈｈ

·
ｒｅｆ－ｚｈｒｈｈ

～ρｈ
ρｈ

Ｗ＾
·

ｈ＝Ｓｈ１ｚｈｒｈＳｈ（Ｚｈ）－Ｓｈ２Ｗ
＾













ｈ

（５８）

其中，Ｎｈ（ξｈ）＝ｅξ
２
ｈｃｏｓ（πξｈ／２）是 Ｎｕｓｓｂａｕｍ函数，

ｋｈ＞０为待设计参数，Ｓｈ１＞０和 Ｓｈ２＞０为自适
应律。

选取如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｕｈ＝
１
２ｚ

２
ｈ＋
νｈ
λｈ０
＋ １２Ｓｈ１

Ｗ～ＴｈＷ
～
ｈ （５９）

式中，Ｗ～ｈ＝Ｗ
＾
ｈ－Ｗｈ，Ｓｈ１为待设计参数。

对式（５９）求导可得：

Ｕ·ｈ≤－ｋｈｚ
２
ｈ＋［ｆｈ（ｈ）Ｎｈ（ξｈ）＋１］ξ

·
ｈ－

珋ｃｈ
λｈ０
νｈ＋ １－

ｚ２ｈ
ｃ２ｈ( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）－

Ｓｈ２
Ｓｈ１
Ｗ～ＴｈＷ

＾
ｈ＋
ｄｈ
λｈ０
＋λｈ＋

ｇ２ｈ１
４ｚ

２
γ （６０）

由于

－
Ｓｈ２
Ｓｈ１
Ｗ～ＴｈＷ

＾
ｈ≤－

Ｓｈ２
２Ｓｈ１
Ｗ～ＴｈＷ

～
ｈ＋
Ｓｈ２
２Ｓｈ１
ＷＴｈ Ｗ

～Ｔ
ｈ

（６１）
则式（６０）可进一步写成

Ｕ·ｈ≤［ｆｈ（ｈ）Ｎｈ（ξｈ）＋１］ξ
·
ｈ－Ｄｈ１Ｌｈ＋

１－
ｚ２ｈ
ｃ２ｈ( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）＋Ｄｈ２＋

ｇ２ｈ１
４ｚ

２
γ （６２）

其中，Ｄｈ１＝ｍｉｎ｛２ｋｈ，珋ｃｈ，Ｓｈ２｝，Ｄｈ２＝
ｄｈ
λｈ０
＋λｈ＋

Ｓｈ２
２Ｓｈ１
Ｗ２ｈ。

对式（６２）两边同时乘以ｅ－Ｄｈ１ｔ并积分，可得：

０≤Ｕｈ≤
Ｄｈ２
Ｄｈ１
＋ Ｕｈ（０）－

Ｄｈ２
Ｄｈ

[ ]
１

ｅ－Ｄｈ１ｔ＋

ｅ－Ｄｈ１ｔ∫
ｔ

０
１－

ｚ２ｈ
ｃ２ｈ

( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）ｄτ＋

ｅ－Ｄｈ１ｔ∫
ｔ

０
［（ｆｈ（ｈ）Ｎｈ（ξｈ）＋１）ｅ

Ｄｈ１ｔ］ξ·ｈｄτ＋

ｇ２ｈ１
４ｅ

－Ｄｈ１ｔ∫
ｔ

０
ｚ２γｅ

Ｄｈ１ｔｄτ （６３）

由式 （６３）可 知， 如 果 ｚγ 有 界， 则 易 知
ｇ２ｈ１
４ｅ

－ＤＶ１ｔ∫
ｔ

０
ｚ２γｅ

ＤＶ１ｔｄτ有界。

考虑系统式（４６），结合指令滤波器，可得：
ｚγ＝γ－γｄ＝γ－ωγ＋γ （６４）

进一步，有

ｚγ＝ｆγ１（γ）＋ｆγ２（γ）ｚθ＋ｆγ２（γ）θｄ－ωγ＋γ
（６５）

定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｌｚγ＝
１
２ｚ

２
γ （６６）

对上式求导可得：

　Ｌ·ｚγ≤ｚγｆγ１（γ）＋ｚγｆγ２（γ）ｚθ＋

ｚγｆγ２（γ）θｄ＋ｚγηω（ωγ－γｄ）＋ｚγ
·
γ （６７）

类似于速度控制器设计，可以得到

Ｌ·ｚγ≤ｚγｆγ１（γ）＋ｚ
２
γ＋
ｇ２γ１
４ｚ

２
θ＋

ｚγｆγ２（γ）θｄ＋ｚγηω（ωγ－γｄ）＋ｚγ
·
γ （６８）

令

φγ＝ｆγ１（γ）＋ηω（ωγ－γｄ） （６９）
存在一个未知的连续函数φλ（Ｚλ），使得：

·８７·
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ｚγφγ＋ｚγ
·
γ≤ｚγφγ（Ｚγ）＋λγ （７０）

其中，Ｚγ＝［γ，ｚγ，ωγ，γｄ］
Ｔ∈ＲＲ４，λγ为待设计

参数。

将式（７０）代入式（６８），可得：

Ｌ·ｚγ≤ｚγＷ
Ｔ
γ Ｓγ（Ｚγ）＋

ｇ２γ１
４ｚ

２
θ＋ｚγｆγ２（γ）θｄ＋λγ

（７１）
将虚拟控制律θｄ设计为：

θｄ＝Ｎγ（ξγ）［ｋγｚγ＋Ｗ
Ｔ^
γＳγ（Ｚγ）］

ξ·γ＝ｋγｚ
２
γ＋ｚγＷ

Ｔ^
γＳγ（Ｚγ）

Ｗ＾
·

γ＝Ｓγ１ｚγＳγ（Ｚγ）－Ｓγ２Ｗ
＾










γ

（７２）

其中，Ｗ～γ＝Ｗ
＾
γ－Ｗ


γ，Ｓγ１＞０和 Ｓγ２＞０为自适

应律。

选取如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｕγ＝Ｕｈ＋Ｌｚγ＋
１
２Ｓγ１
Ｗ～ＴγＷ

～
γ （７３）

对上式求导，并综合考虑Ｕｈ和Ｌｚγ可得：

Ｕ·γ≤－Ｄγ１Ｕγ＋［ｆｈ（ｈ）Ｎｈ（ξｈ）＋１］ξ
·
ｈ＋

［ｆγ２（γ）Ｎγ（ξγ）＋１］ξ
·
γ＋

１－
ｚ２ｈ
ｃ２ｈ( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）＋

ｇ２γ１
４ｚ

２
θ＋Ｄγ２ （７４）

其中，Ｄγ１＝ｍｉｎ｛２ｋγ，珋ｃγ，Ｓγ２｝，Ｄγ２＝
ｄγ
λγ０
＋λｈ＋λγ＋

Ｓｈ２
２Ｓｈ１
Ｗ２ｈ＋

Ｓγ２
２Ｓγ１
Ｗ２γ。

对式（７４）两边同乘ｅ－Ｄγ１ｔ并积分，可得：

０≤Ｕγ≤
Ｄγ２
Ｄγ１
＋ Ｕγ（０）－

Ｄγ２
Ｄγ

[ ]
１

ｅ－Ｄγ１ｔ＋

ｅ－Ｄγ１ｔ∫
ｔ

０
１－

ｚ２ｈ
ｃ２ｈ

( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）ｄτ＋

ｅ－Ｄγ１ｔ∫
ｔ

０
［（ｆｈ（ｈ）Ｎｈ（ξｈ）＋１）ｅ

Ｄγ１ｔξ·ｈ＋

（ｆγ２（γ）Ｎγ（ξγ）＋１）ｅ
Ｄγ１ｔξ·γ］ｄτ＋

ｇ２γ１
４ｅ

－Ｄγ１ｔ∫
ｔ

０
ｚ２θｅ

Ｄγ１ｔｄτ （７５）

由上式可知，如果∫
ｔ

０
ｚ２θｅ

Ｄγ１ｔｄτ有界，根据

Ｎｕｓｓｂａｕｍ函数的性质可知Ｕγ和ξγ有界。
虚拟控制律Ｑｄ的设计过程及稳定性证明均

和以上步骤类似，这里不再赘述。直接给出将虚

拟控制律Ｑｄ设计为如下形式：

Ｑｄ ＝Ｎθ（ξθ）［ｋθｚθ＋Ｗ
Ｔ^
θＳθ（Ｚθ）］

ξ·θ＝ｋθｚ
２
θ＋ｚθＷ

Ｔ^
θＳθ（Ｚθ）

Ｗ＾
·

θ＝Ｓθ１ｚθＳθ（Ｚθ）－Ｓθ２Ｗ
＾

{
θ

（７６）

考虑系统式（４６），结合指令滤波器，可得：
ｚＱ ＝Ｑ－Ｑｄ ＝Ｑ－ωＱ ＋Ｑ （７７）

进一步，有

ｚＱ ＝ｆＱ（Ｑ）δｅ－ωＱ ＋Ｑ （７８）
定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

ＬｚＱ ＝
１
２ｚ

２
Ｑ （７９）

对上式求导可得：

　Ｌ·ｚＱ≤ｚＱｆＱ（Ｑ）δｅ＋ηω（ωＱ －θｄ）＋ｚＱ
·
Ｑ （８０）

令

φＱ ＝ηω（ωＱ －θｄ） （８１）
存在一个未知的连续函数φＱ（ＺＱ），使得：

　Ｌ·ｚＱ≤ｚＱＷ
Ｔ
Ｑ ＳＱ（ＺＱ）＋ｚＱｆＱ（Ｑ）δｅ＋λＱ （８２）

将实际控制律δｅ设计为：

δｅ＝ＮＱ（ξＱ）［ｋＱｚＱ ＋Ｗ
Ｔ^
ＱＳＱ（ＺＱ）］

ξ·Ｑ ＝ｋＱｚ
２
Ｑ ＋ｚＱＷ

Ｔ^
ＱＳＱ（ＺＱ）

Ｗ＾
·

Ｑ ＝ＳＱ１ｚＱＳＱ（ＺＱ）－ＳＱ２Ｗ
＾

{
Ｑ

（８３）

其中，Ｗ～Ｑ ＝Ｗ
＾
Ｑ－ＷＱ，ＳＱ１＞０和ＳＱ２＞０为自适

应律。

选取如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

ＵＱ ＝Ｕθ＋ＬｚＱ ＋
１
２ＳＱ１
Ｗ～ＴＱＷ

～
Ｑ （８４）

对上式求导，并综合考虑Ｕθ和ＬｚＱ可得：

Ｕ·Ｑ≤ －ＤＱ１ＵＱ ＋［ｆｈ（ｈ）Ｎｈ（ξｈ）＋１］ξ
·
ｈ＋

［ｆγ２（γ）Ｎγ（ξγ）＋１］ξ
·
γ＋［ｆθ（θ）Ｎθ（ξθ）＋

１］ξ·θ＋［ｆＱ（Ｑ）ＮＱ（ξＱ）＋１］ξ
·
Ｑ ＋

１－
ｚ２ｈ
ｃ２ｈ

( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）＋ＤＱ２ （８５）

其中，ＤＱ１＝ｍｉｎ｛２ｋＱ，珋ｃＱ，ＳＱ２｝，ＤＱ２＝
ｄＱ
λＱ０
＋λｈ＋λγ＋

λθ＋λＱ ＋
Ｓｈ２
２Ｓｈ１
Ｗ２ｈ＋

Ｓγ２
２Ｓγ１
Ｗ２γ＋

Ｓθ２
２Ｓθ１
Ｗ２θ＋

ＳＱ２
２ＳＱ１
Ｗ２Ｑ。

对式（８５）两边同乘ｅ－ＤＱ１ｔ并积分，可得：

　０≤ＵＱ≤
ＤＱ２
ＤＱ１
＋ＵＱ（０）＋

ｅ－ＤＱ１ｔ∫
ｔ

０
１－

ｚ２ｈ
ｃ２ｈ

( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）ｄτ＋

ｅ－ＤＱ１ｔ∫
ｔ

０
［（ｆｈ（ｈ）Ｎ（ξｈ）＋１）ｅ

ＤＱ１ｔξ·ｈ＋

（ｆγ２（γ）Ｎγ（ξγ）＋１）ｅ
ＤＱ１ｔξ·γ＋

（ｆθ（θ）Ｎθ（ξθ）＋１）ｅ
ＤＱ１ｔξ·θ＋

（ｆＱ（Ｑ）ＮＱ（ξＱ）＋１）ｅ
ＤＱ１ｔξ·Ｑ］ｄτ （８６）

根据前述推导过程，已知 １－
ｚ２ｈ
ｃ２ｈ

( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）

·９７·
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为不确定项，分如下两种情况进行分析：① 若
珔μ（·）是非负的光滑函数，则 珔μｈ（ｈ）有界，如果
ｚｈ ≤ ｃｈ０，可得存在一个正常数 Ｄ０ 使得

１－
ｚ２ｈ
ｃ２ｈ

( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）≤Ｄ０成立；②如果 ｚｈ ＞ｃｈ０，

则有 １－
ｚ２ｈ
ｃ２ｈ

( )
０

１
λｈ０
珔μｈ（ｈ）＜０。综上分析并结合

式（８６），可得：
　ＵＱ≤珚Ｄ＋ＵＱ（０）＋

ｅ－ＤＱ１ｔ∫
ｔ

０
［（ｆｈ（ｈ）Ｎ（ξｈ）＋１）ｅ

ＤＱ１ｔξ·ｈ＋

（ｆγ２（γ）Ｎγ（ξγ）＋１）ｅ
ＤＱ１ｔξ·γ＋

（ｆθ（θ）Ｎθ（ξθ）＋１）ｅ
ＤＱ１ｔξ·θ＋

（ｆＱ（Ｑ）ＮＱ（ξＱ）＋１）ｅ
ＤＱ１ｔξ·Ｑ］ｄτ （８７）

其中，珚Ｄ＝ＤＱ２／ＤＱ１＋Ｄ０／ＤＱ１λｈ０。
根据Ｎｕｓｓｂａｕｍ函数的性质，可知ＵＱ（ｔ）、ξＱ、

Ｗ＾Ｑ在［０，＋∞）上是有界的，即 ｚＱ有界。又根据
式（２４）可得ε（ｔ）有界，进而得到跟踪误差ｅ（ｔ）有
界，故闭环系统所有信号一致有界，且跟踪误

差ｅ（ｔ）满足预设性能标准。图２给出了 ＨＦＶ保
预设性能的反演控制方法结构图。

３　仿真与分析

针对ＨＦＶ动力学模型进行速度与高度的闭

环仿真实验。速度与高度参考输入均由图３所示
的二阶参考模型给出。该二阶参考模型的传递函

数为［２７］：

Ｖｒｅｆ（ｓ）
Ｖｃ（ｓ）

＝
ｈｒｅｆ（ｓ）
ｈｃ（ｓ）

＝
ω２Ａ

ｓ２＋２ζＡωＡｓ＋ω
２
Ａ
（８８）

二阶参考模型参数取：ζＡ＝０９，ωＡ＝０１。控制参
数选取：ρＶ０＝１０，ρＶ∞ ＝１，ｌＶ＝００５，珋δＶ＝δＶ＝０８，ｋＶ＝
０５，ρｈ０＝０５，ρｈ∞ ＝０１，ｌｈ＝００５，珋δｈ＝δｈ＝０６，ｋｈ＝
００１，ργ０＝００９，ργ∞ ＝００３，ｌγ＝０１，珋δγ＝δγ＝０５，ｋγ＝
００２，ρθ０＝００９，ρθ∞ ＝０３，ｌθ＝０１，珋δθ＝δθ＝０５，ｋθ＝
２４，ρＱ０＝００９，ρＱ∞ ＝００３，ｌＱ ＝０１，珋δＱ ＝δＱ ＝
０５，ｋＱ＝０５，自适应律参数均为０２，高斯基函
数宽度ｂＶ＝１０１６，ｂｈ＝１０９４，ｂγ＝０００１２，ｂθ＝
０００２９，ｂＱ＝０００５８。

ＨＦＶ飞行包线的刚体取值范围可以见文
献［２８］。仿真中，ＨＦＶ的初始状态取值见表１。

通过ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ搭建控制系统，采用
步长为００１ｓ的四阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔａ法进行验证控
制方法的有效性。要求临近空间巡航阶段 ＨＦＶ
在速度阶跃Ｖｄ＝１００ｍ／ｓ，高度阶跃ｈｄ＝１００ｍ作
用下。控制任务是要求系统输出能够准确跟踪给

定的速度和高度参考指令并保证跟踪误差稳定在

预设的区域内。为了检验控制律的鲁棒性，仿真中

给ＨＦＶ模型气动系数存在±４０％的摄动量，定义：

图２　ＨＦＶ控制结构图
Ｆｉｇ．２　ＣｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＨＦＶ

图３　参考输入二阶模型结构
Ｆｉｇ．３　Ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

·０８·
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表１　ＨＦＶ的状态初值
Ｔａｂ．１　ＨＦＶｓｔａｔｅｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅ

状态 取值

Ｖ／（ｍ／ｓ） ２５００

ｈ／ｍ ２７０００

γ／（°） ０

θ／（°） １．５２９５

Ｑ／（（°）／ｓ） ０

η１ ０．２８５７

η２ ０．２３５０

Ｃ＝
Ｃ０，０≤ｔ＜５０ｓ

Ｃ０［１＋０．４ｓｉｎ（０．１πｔ）］，ｔ≥{ ５０ｓ
（８９）

式中，Ｃ０表示ＨＦＶ气动系数的标称值。
为了验证本文所提方法具有更好的使用价

值，将 保 预 设 性 能 （Ｇｕａｒａｎｔｅｅ Ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄ
Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ，ＧＰＰ）方法与文献［２９］中神经反演
控制（ＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋＢａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ，ＮＮＢ）方法进
行对比仿真，仿真结果如图４～９所示。在模型参
数摄动的情况下，本文设计的 ＧＰＰ方法能保证速
度跟踪误差和高度跟踪误差的稳态精度和较好的

动态性能，实现速度跟踪误差的小超调收敛和高

度跟踪误差的零超调收敛。由图４～５可知，与文
献［２９］中的ＮＢＢ方法相比，该控制器的速度和高
度跟踪误差能更快地收敛到零，这表明该控制器

比文献［２９］中的ＮＢＢ方法具有更好的动态性能；
图６～９显示了两个控制器的姿态角、弹性状态和

（ａ）速度跟踪曲线
（ａ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅ

（ｂ）速度跟踪误差
（ｂ）Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

图４　速度跟踪响应
Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

系统输入都是平滑的，没有高频抖振。如此，设计

的控制器可以保证速度跟踪误差的小超调收敛和

高度跟踪误差的零超调收敛。同时，控制律对参

数的存在具有鲁棒性，控制系统的动态性能和稳

态精度满足预定性能的要求。

（ａ）高度跟踪曲线
（ａ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅ

（ｂ）高度跟踪误差
（ｂ）Ａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

图５　高度跟踪响应
Ｆｉｇ．５　Ａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

（ａ）航迹角曲线
（ａ）Ｐａｔｈａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ

（ｂ）俯仰角曲线
（ｂ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ
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（ｃ）俯仰角速度曲线
（ｃ）Ｐｉｔｃｈｒａｔｅｃｕｒｖｅ

图６　高度角曲线
Ｆｉｇ．６　Ａｌｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｃｕｒｖｅ

（ａ）第一弹性状态
（ａ）Ｔｈｅｆｉｒｓｔｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔａｔｅ

（ｂ）第二弹性状态
（ｂ）Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔａｔｅ

图７　弹性状态
Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔａｔｅｓ

图８　燃料空气比
Ｆｉｇ．８　Ｆｌｕｅｔｏａｉｒｒａｔｉｏ

４　结论

本文在反演控制方法的结构下，为ＨＦＶ设计
了一种保证预设性能的控制方法。通过引入预设

图９　升降舵偏角
Ｆｉｇ．９　Ｅｌｅｖａｔｏｒｄｅｃｌｉｎａｔｉｏｎ

性能函数来限定跟踪误差的预设范围，控制律的

设计基于ＨＦＶ的非仿射模型，保证了预期的动态
性能。所设计的控制器不再需要精确的模型以及

控制增益的信号，其鲁棒性和实用性得到了很大

的提升。通过引入动态信号，克服了原模型中存

在未建模的动态，并引入一组指令滤波器，有效地

规避了反演控制方法中的反复求导，运用

Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法证明了所有闭环系统的稳定性。
最后，数字仿真结果表明了所设计的控制器对参

考信号跟踪的准确性及较好的可行性。
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