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摘　要：针对考虑输入幅值与速率受限的高超声速飞行器跟踪性能问题，提出基于受限指令滤波器的预
设性能控制方案。为了提高系统瞬态和稳态性能，设计预设性能反演控制器，并通过设计新的性能函数使得

跟踪误差超调量更小。引入指令滤波器来处理反演控制器设计中难以求导的问题。针对输入受限问题，构

造一种受限指令滤波器来约束系统控制律，保证控制输入满足幅值和速率的限制要求，并进行相应的理论证

明。另外，考虑系统参数不确定性与外界干扰，采用线性扩张状态观测器进行观测并补偿。基于Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳
定理论证明系统的所有跟踪误差最终一致有界。通过仿真验证该方法的有效性。
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　　高超声速飞行器是一种在临近空间飞行马赫
数大于５的新型飞行器，其具有巨大的应用潜力。
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。考虑到高超声速飞行器在高

速飞行时对控制系统的动态性能要求很高，而预

设性能［１］方法具有能够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

到了广泛的应用［２］。文献［３］提出一种基于预设
性能的自适应动态面控制方案，使得系统在考虑

执行机构故障的情形下改善系统的动态和稳态性

能。文献［４］提出一种预设性能减损控制器，在
实现减损控制目标的基础上，使系统保持良好的

动态性能。文献［５］则在执行器带宽有限的情形

下设计基于预设性能的量化学习控制器。

在实际的控制系统中，执行机构提供的控制

力是有限的。飞行器的高空飞行以及外界环境的

影响，容易造成执行机构输出饱和问题［６］。而系

统一旦出现饱和，理想控制律无法得到有效执行，

会导致指令跟踪出现较大偏差，甚至严重影响系

统的稳定性［７］。因此在实际应用中，输入饱和问

题不可忽略。文献［８］针对输入饱和问题，利用
神经网络来逼近并补偿系统饱和特性，然而该方

法的参数选取较为复杂，实际应用难度较高。为

了保证饱和时系统的稳定性，文献［９－１３］通过
设计辅助系统来补偿系统，取得良好的控制效果。

在此基础上，文献［１０］构造光滑饱和函数来逼近
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实际饱和函数，保证控制输入的有界性。文

献［１１－１２］分别针对高度、速度子系统设计一种
自适应抗饱和控制器，综合解决飞行器输入饱和

与状态受限问题。进一步，文献［１３］则提出一种
自适应反演控制方案，在考虑执行器故障与饱和、

状态受限的情形下，保证飞行器对指令的稳定跟

踪。上述文献仅考虑控制输入的幅值饱和问题，

文献［１４］则进一步同时考虑执行器的幅值和速
率的受限问题，采用指令滤波器来约束控制输入，

但该方法未必能保证实现对控制输入的有效约

束。文献［１５］提出一种执行机构幅值和速率多
约束的自适应控制方案，该方案虽然能够有效地

约束控制输入的幅值和速率，但控制器设计过于

复杂，不利于实际应用。

基于上述分析，首先考虑传统预设性能方法

容易造成跟踪误差超调零过大，从而影响高超声

速飞行器的指令跟踪效果，这可能导致其控制系

统难以满足动态性能的要求。其次，高超声速飞

行器的执行机构的幅值和速率值均有一定的限

制，仅考虑输入幅值受限问题并不能满足现实

要求。

本文以跟踪误差的低超调为目标，提出新型

预设性能控制方法，以实现控制系统更好的动态

性能。在此基础上，将该方法推广到输入受限的

情形中。相比文献［９－１３］，本文同时考虑控制
输入幅值和速率受限问题，通过构造一种受限指

令滤波器使得控制输入满足约束条件，并且在理

论上完成了证明。通过提出一种基于受限指令滤

波器的预设性能控制方案，在解决高超声速飞行

器输入受限问题的同时，提高其控制系统的动态

和稳态性能。

１　系统描述与预备知识

１．１　系统描述

高超声速飞行器纵向运动刚体模型［１６］为：

Ｖ·＝Ｔｃｏｓα－Ｄｍ －ｇｓｉｎγ （１）

ｈ·＝Ｖｓｉｎγ （２）

γ
·＝Ｌ＋ＴｓｉｎαｍＶ －ｇｃｏｓγＶ （３）

θ
·＝ｑ （４）
ｑ＝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，如式（６）所示［１７］。

Ｔ＝ＴΦ（α）Φ＋Ｔ０（α）

Ｄ≈ＱＳ（Ｃα２Ｄα
２＋ＣαＤα＋Ｃ

０
Ｄ）

Ｌ＝Ｌ０＋Ｌαα
Ｍ＝ＭＴ＋Ｍ０（α）＋Ｍδｅδ










ｅ

（６）

其中：Ｑ＝０５ρＶ２为飞行器动压，其中 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；Ｃα２Ｄ、ＣαＤ、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）、Ｍδｅ均为俯仰力矩的相关参数。

假设１：式（３）中的 Ｔｓｉｎα项数值远小于升力
Ｌ值，因此该项可以忽略。

注１：通过利用文献［６］所提供的数据可以计
算验证该假设是合理的。另外文献［３］也对该假
设的合理性进行了解释说明。

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
制俯仰角速度ｑ变化，进而控制俯仰角 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。基于上述分析，为了便于控制律的设计，将模

型（１）～（５）分解为速度子系统和高度子系统。

Ｖ·＝ｆＶ＋ｇＶΦ＋ｄ１ （７）

ｈ·＝Ｖｓｉｎγ

γ
·＝ｆγ＋ｇγθ＋ｄ２

θ
·＝ｑ
ｑ＝ｆｑ＋ｇｑδｅ＋ｄ













３

（８）

其 中： ｆＶ ＝
Ｔ０（α）ｃｏｓα－Ｄ

ｍ － ｇｓｉｎγ， ｇＶ ＝

ＴΦ（α）ｃｏｓα
ｍ ；ｆγ＝

Ｌ０－Ｌαγ－ｍｇｃｏｓγ
ｍＶ ，ｇγ ＝

Ｌα
ｍＶ；

ｆｑ＝
ＭＴ＋Ｍ０（α）

Ｉｙｙ
，ｇｑ＝

Ｍδｅ
Ｉｙｙ
；ｄｉ（ｉ＝１，２，３）为干扰

项，包含外界干扰以及参数摄动，与文献［１８］类
似，做出假设２。

假设２：干扰项 ｄｉ（ｉ＝１，２，３）连续且一阶导
数有界。

１．２　输入受限问题描述

为了避免高超声速飞行器实际飞行中出现的

热阻现象，需要 Φ处在一定范围内，使得超燃冲
压发动机始终保持合理的工作状态［１９］。而由于

Φ可以具有较快的变化速率，不容易出现速率饱

·８２·
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和的现象，因此只考虑 Φ的幅值受限情况。其
次，由于实际物理机构具有偏转极限，升降舵偏角

δｅ的输出和输出速率是有限的，在现实中可能会
出现幅值和速率饱和问题。综上，燃油当量比 Φ
和升降舵偏角δｅ的受限情况可分别描述为：

Φ＝ＨΦ（Φｄ）＝
Φｍａｘ，Φｄ≥Φｍａｘ
Φｄ，Φｍｉｎ＜Φｄ＜Φｍａｘ
Φｍｉｎ，Φｄ≤Φ

{
ｍｉｎ

（９）

δｅ＝Ｈδ（δｅｄ）＝

δｍａｘ，δｅｄ≥δｍａｘ
δｅｄ，δｍｉｎ＜δｅｄ＜δｍａｘ
δｍｉｎ，δｅｄ≤δ

{
ｍｉｎ

（１０）

ψｅ＝Ｈψ（ψｅｄ）＝

ψｍａｘ，ψｅｄ≥ψｍａｘ
ψｅｄ，ψｍｉｎ＜ψｅｄ＜ψｍａｘ
ψｍｉｎ，ψｅｄ≤ψ

{
ｍｉｎ

（１１）

其中：Φｄ、δｅｄ均为理想控制输入；常数 Φｍａｘ、Φｍｉｎ
分别为 Φ幅值的上下限；常数 δｍａｘ、δｍｉｎ分别为 δｅ

幅值的上下限；ψｅ＝δ
·
ｅ为升降舵偏角的导数；

ψｅｄ＝δ
·
ｅｄ；常数ψｍａｘ、ψｍｉｎ分别为δｅ速率的上下限。

１．３　预设性能

预设性能控制方法［６］通过将跟踪误差限制

在预先设定的收敛区域，使得系统满足预设的瞬

态和稳态性能要求。

预设性能对误差的约束不等式为：

－σω（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜ω（ｔ），ｅ（ｔ）＞０
－ω（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜σω（ｔ），ｅ（ｔ）{ ＜０

（１２）

其中：σ为常数且０＜σ≤１；ω（ｔ）为性能函数，表
达式为：

ω（ｔ）＝（ω０－ω∞）ｅｘｐ（－μｔ）＋ω∞ （１３）
式中：ω０，μ，ω∞均为常数且ω０＞ω∞ ＞０，μ＞０，ω∞
为稳态值，ｌｉｍ

ｔ→∞
ω（ｔ）＝ω∞。显然，性能函数具有连

续有界、单调递减的性质。

常规预设性能的不等式约束如图１所示。可
以看出，虽然性能函数的约束可以保证跟踪误差

较小的稳态值，并且对误差瞬态性能的提高有一

定的作用，但仍然可能出现跟踪误差超调量过大

的问题。因此对于改善跟踪误差的瞬态性能，常

规预设性能方法还存在一定的缺陷。

（ａ）ｅ（０）＞０

（ｂ）ｅ（０）＜０

图１　常规性能函数约束曲线
Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｕｒｖｅｏｆｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

针对该问题，本文设计新的性能函数

ｐ１（ｔ）＝ｅ（０）ｅｘｐ（－μｔ）＋σω（ｔ）

ｐ２（ｔ）＝ｅ（０）ｅｘｐ（－μｔ）－σω（ｔ{ ）
（１４）

显然，ｌｉｍ
ｔ→∞
ｐ１（ｔ）＝σω∞，ｌｉｍｔ→∞ｐ２（ｔ）＝－σω∞。

不等式约束设置为：

ｐ２（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜ｐ１（ｔ） （１５）
所设计的预设性能方法的不等式约束如图２

所示。以 ｅ（０）＞０为例，通过设计参数，使得
ｐ２（０）＞０。则跟踪误差的最大偏差量小于 σω∞，
误差稳态值处于（－σω∞，σω∞）范围内。因此与
常规性能函数相比，所设计的性能函数在提高误

差跟踪精度的同时，可以保证误差具有较小的超

调量。

（ａ）ｅ（０）＞０

（ｂ）ｅ（０）＜０

图２　新型性能函数约束曲线
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｕｒｖｅｏｆｎｅｗｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

注２：注意到初始误差为零的情况，此时不等
式（１５）仍然成立。当 ｅ（０）＝０，此时 ｐ１（ｔ）＝
σω（ｔ），ｐ２（ｔ）＝－σω（ｔ）。不等式（１５）变为
－σω（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜σω（ｔ）。
由于直接利用不等式（１５）难以设计控制器，

因此需要将不等式约束转换为等式约束，下面进

行误差转换。

·９２·
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ｚ（ｔ）＝ｅ（ｔ）－ｅ（０）ｅｘｐ（－μｔ）
σω（ｔ）

（１６）

ε（ｔ）＝１２ｌｎ
１＋ｚ（ｔ）
１－ｚ（ｔ( )） （１７）

定理１　若 ε（ｔ）有界，则不等式（１５）成立，
即系统跟踪误差不仅有界而且被限制在预设的范

围内。

证明：式（１７）可变换为

ｅｘｐ［２ε（ｔ）］＝１＋ｚ（ｔ）１－ｚ（ｔ） （１８）

进一步，

ｚ（ｔ）＝Ｇ（ε）＝ｅ
ε－ｅ－ε

ｅε＋ｅ－ε
（１９）

由于 ε（ｔ）有界，则 －１＜ｅ
ε－ｅ－ε

ｅε＋ｅ－ε
＜１，结合

式（１６）、式（１９），可得

－１＜ｅ（ｔ）－ｅ（０）ｅｘｐ（－μｔ）
σω（ｔ）

＜１ （２０）

因此，

ｐ２（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜ｐ１（ｔ） （２１）
□

１．４　指令滤波器

文献［２０］中的指令滤波器为：

χ·１＝χ２

χ·２＝２τω
ω２
２τω
（ｘｄ－χ１）－χ[ ]{ ２

（２２）

其中：ｘｄ为滤波器输入；输出χ１、χ２分别为ｘｄ及其
一阶导数 ｘｄ的估计值；τ、ω均为滤波器参数，且
τ∈（０，１］，ω＞０。依据文献［２１］关于该滤波器的
收敛性结论：ｌｉｍ

ω→∞
χ１＝ｘｄ、ｌｉｍ

ω→∞
χ２＝ｘｄ，做出假设３。

假设３：存在未知常数 η１＞０、η２＞０，使得
χ１－ｘｄ ≤η１、χ２－ｘｄ ≤η２。

２　控制器设计

控制目标：在考虑高超声速飞行器控制系统

存在输入受限的情形下，系统输出能够稳定跟踪

指令信号，执行机构的幅值和速率满足限制要求。

当系统饱和结束后，系统输出的跟踪误差达到预

设的瞬态和稳态性能的要求。本文设计的控制器

结构如图３所示。

图３　控制器结构
Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

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，其中Ｖｄ
为速度指令。然后定义补偿误差

υＶ＝ｅＶ－ξＶ （２３）
式中：ξＶ为待设计的辅助变量。

构造性能函数

　
ｐＶ１（ｔ）＝υＶ（０）ｅｘｐ（－μＶｔ）＋σＶωＶ（ｔ）

ｐＶ２（ｔ）＝υＶ（０）ｅｘｐ（－μＶｔ）－σＶωＶ（ｔ{ ）
（２４）

其中：ωＶ（ｔ）＝（ωＶ０－ωＶ∞）ｅｘｐ（－μＶｔ）＋ωＶ∞，μＶ、
ωＶ０、ωＶ∞为性能函数参数；σＶ＞０为常数。

针对υＶ建立约束不等式并进行误差变换，即
ｐＶ２＜υＶ＜ｐＶ１ （２５）

εＶ＝
１
２ｌｎ

１＋ｚＶ
１－ｚ( )

Ｖ
（２６）

式中：ｚＶ＝
υＶ－υＶ（０）ｅｘｐ（－μＶｔ）

σＶωＶ（ｔ）
。

结合式（７），对式（２６）求导，得：

·０３·
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εＶ＝ｒＶ（ｆＶ＋ｇＶΦ＋ｄ１－Ｖｄ－ξ
·
Ｖ）＋νＶ （２７）

式中：ｒＶ＝
１
１－ｚ２Ｖ

·
１
σＶωＶ

＞０；νＶ＝－
１

（１－ｚ２Ｖ）
·

１
ωＶ
－
μＶυＶ（０）ｅｘｐ（－μＶｔ）

σＶ
＋ｚＶω[ ]Ｖ 。

考虑到输入饱和问题，引入饱和函数（９）约
束理想控制输入Φｄ，并得到实际输入

Φ＝ＨΦ（Φｄ） （２８）
为了保证燃油当量比饱和时系统的稳定跟

踪，设计辅助系统

ξ
·
Ｖ＝－ｋＶξξＶ＋ｇＶ（Φ－Φｄ） （２９）

设计子系统控制律

Φｄ＝
１
ｇＶ
－ｋＶεＶ－

λＶｒＶεＶ
４ －ｆＶ＋Ｖ

·
ｄ－
νＶ
ｒＶ
－ｄ＾１－ｋＶξξ( )Ｖ

（３０）

式中：ｋＶ，λＶ，ｋＶξ均为正参数；ｄ
＾
１为ｄ１估计值。

将式（２８）、式（３０）代入式（２７），得：

εＶ＝－ｒＶｋＶεＶ－
λＶｒ

２
ＶεＶ
４ ＋ｒＶ（ｄ１－ｄ

＾
１） （３１）

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。针对高度误差构造性能函数

　
ｐｈ１（ｔ）＝ｅｈ（０）ｅｘｐ（－μｈｔ）＋σｈωｈ（ｔ）

ｐｈ２（ｔ）＝ｅｈ（０）ｅｘｐ（－μｈｔ）－σｈωｈ（ｔ{ ）
（３２）

其中：ωｈ（ｔ）＝（ωｈ０－ωｈ∞）ｅｘｐ（－μｈｔ）＋ωｈ∞，μｈ、
ωｈ０、ωｈ∞为性能函数参数；σｈ＞０为常数。

针对ｅｈ建立约束不等式并进行误差变换
ｐｈ２＜ｅｈ＜ｐｈ１ （３３）

εｈ＝
１
２ｌｎ

１＋ｚｈ
１－ｚ( )

ｈ
（３４）

式中：ｚｈ＝
υｈ－υｈ（０）ｅｘｐ －μｈ( )ｔ

σｈωｈ（ｔ）
。

为了使得高度 ｈ实现对高度指令 ｈｄ的快速
跟踪，设计虚拟控制律

γｄ＝ａｒｃｓｉｎ
－ｋｈεｈ／ｒｈ＋ｈ

·
ｄ－νｈ／ｒｈ( )Ｖ

（３５）

式中：ｋｈ＞０为参数；ｒｈ＝
１
１－ｚ２ｈ

·
１
σｈωｈ

＞０；νｈ＝

－ １
（１－ｚ２ｈ）

·
１
ωｈ
－
μｈυｈ（０）ｅｘｐ（－μｈｔ）

σｈ
＋ｚｈω[ ]ｈ 。

注３：当航迹倾角 γ实现对 γｄ的跟踪时，转
换误差 εｈ（ｔ）满足 εｈ（ｔ）＋ｋｈεｈ（ｔ）＝０

［２１］，即

εｈ（ｔ）有界。因此，根据定理１可知，当 γ→γｄ，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。

Ｓｔｅｐ１：定义航迹倾角误差 ｅγ＝γ－γｄ，结合
式（８）对其求导，得：

ｅγ＝ｆγ＋ｇγθ＋ｄγ－γ
·
ｄ （３６）

考虑到反演控制器设计中，虚拟指令难以求

导，利用指令滤波器来估计虚拟指令γｄ及其导数

γ
·
ｄ。

χ·γ１＝χγ２

χ·γ２＝２τγωγ
ω２γ
２τγωγ

（γｄ－χγ１）－χγ[ ]{ ２

（３７）

其中：τγ，ωγ均为正参数。
设计虚拟控制律

θｄ＝
１
ｇγ
（－ｋγｅγ－ｆγ－ｄ

＾
２＋χγ２） （３８）

式中：ｋγ＞０为参数；ｄ
＾
２为ｄ２估计值。

将式（３８）代入式（３６），得：

ｅγ＝－ｋγｅγ＋ｇγ（θ－θｄ）＋ｄ２－ｄ
＾
２＋χγ２－γ

·
ｄ

（３９）
Ｓｔｅｐ２：定义俯仰角误差 ｅθ＝θ－θｄ，结合

式（８）对其求导，得：

ｅθ＝ｑ－θ
·
ｄ （４０）

设计虚拟控制律

ｑｄ＝－ｋθｅθ＋ｇγｅγ－ξｑ＋χθ２ （４１）
式中：ｋθ＞０为设计参数；ξｑ为待设计的辅助变

量；χθ２为虚拟控制律导数 θ
·
ｄ的估计值，可通过

式（４２）所示指令滤波器得到。

χ·θ１＝χθ２

χ·θ２＝２τθωθ
ω２θ
２τθωθ

（θｄ－χθ１）－χθ[ ]{ ２

（４２）

式中：τθ，ωθ均为正参数。
将式（４１）代入式（４０），得：

　ｅθ＝－ｋθｅθ＋ｇγｅγ＋ｑ－ｑｄ－ξｑ＋χθ２－θ
·
ｄ （４３）

Ｓｔｅｐ３：定义俯仰角速率误差ｅｑ＝ｑ－ｑｄ，并定
义补偿误差

υｑ＝ｅｑ－ξｑ （４４）
结合式（８）对式（４４）求导，得：

υｑ＝ｆｑ＋ｇｑδｅ＋ｄ３－ｑｄ－ξ
·
ｑ （４５）

考虑到输入饱和问题，构造受限指令滤波器

约束理想控制输入δｅｄ并得到实际输入

χ·δ１＝χδ２

χ·δ２＝２τδωδ Ｈψ
ω２δ
２τδωδ

（δｅｄ－χδ１[ ]） －χδ{ }２
δｅ＝Ｈδ（χδ１










）

（４６）

·１３·
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其中：τδ，ωδ均为正参数；Ｈδ（·），Ｈψ（·）具体定
义见式（１０）、式（１１）。

为了抵消输入饱和造成的影响，设计辅助

系统

　ξ
·
ｑ＝－ｋｑξ１ξｑ－ｋｑξ２ ｇｑξｑ＋ｇｑ（δｅ－δｅｄ） （４７）
设计系统控制律

δｅｄ＝
１
ｇｑ
（－ｋｑυｑ－ｆｑ－ｄ

＾
３＋χｑ２－

ｅθ－ｋｑξ１ξｑ－ｋｑξ２ ｇｑξｑ） （４８）

式中：ｋｑ＞０为参数；ｄ
＾
３为 ｄ３的估计值。χｑ２为虚

拟控制律导数 ｑｄ的估计值，可通过如式（４９）所示
指令滤波器得到。

χ·ｑ１＝χｑ２

χ·ｑ２＝２τｑωｑ
ω２ｑ
２τｑωｑ

（ｑｄ－χｑ１）－χｑ[ ]{ ２

（４９）

式中：τｑ，ωｑ均为正参数。
将式（４７）、式（４８）代入式（４５）中，得：

υｑ＝－ｋｑυｑ－ｅθ＋χｑ２－ｑｄ＋ｄ３－ｄ
＾
３ （５０）

２．３　线性扩张观测器设计

针对速度、高度子系统中存在的扰动，依据文

献［２２］，分别设计二阶线性扩张观测器（ｌｉｎｅａｒ
ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ，ＬＥＳＯ）对扰动ｄ１、ｄ２、ｄ３进
行观测并补偿。

Ｖ＾
·

＝ｆＶ＋ｇＶΦ＋ｄ
＾
１＋ｌＶ１（Ｖ－Ｖ

＾
）

ｄ
·^

１＝ｌＶ２（Ｖ－Ｖ
＾{
）

（５１）

γ^
·
＝ｆγ＋ｇγθ＋ｄ

＾
２＋ｌγ１（γ－^γ）

ｄ＾
·

２＝ｌγ２（γ－^γ
{

）

（５２）

ｑ^
·
＝ｆｑ＋ｇｑδｅ＋ｄ

＾
３＋ｌｑ１ ｑ－^( )ｑ

ｄ＾
·

３＝ｌｑ２（ｑ－^ｑ
{

）

（５３）

其中：Ｖ＾、^γ、^ｑ分别为 Ｖ、γ、ｑ的估计值；ｄ
＾
ｉ为 ｄｉ的

观测值（ｉ＝１，２，３）；ｌＶｉ、ｌγｉ、ｌｑｉ（ｉ＝１，２）均为正参

数。采用带宽配置方法［２２］使参数满足［ｌＶ１，ｌＶ２］＝
［ωＶ０ａ１，ωＶ０ａ２］，［ｌγ１，ｌγ２］＝［ωγ０ａ１，ωγ０ａ２］，［ｌｑ１，
ｌｑ２］＝［ωｑ０ａ１，ωｑ０ａ２］。其中 ω０表示观测器的带
宽，参数ａｉ＝３！／ｉ！·（３－ｉ）！（ｉ＝１，２）。

参考文献［２３］关于 ＬＥＳＯ收敛性的证明，即
做出假设４。

假设４：ＬＥＳＯ观测误差 ｄ
～
＝^ｘ２－ｄ有界，且存

在未知常数Ｄ
～
＞０，使得 ｄ

～
≤Ｄ
～
。

３　稳定性分析

定理２　对于系统模型（１）～（５），通过采用
式（２８）、式（４６）约束系统输入，能够保证燃油当
量比Φ、升降舵偏角δｅ实际输出始终满足受限条
件，即 Φ∈［Φｍｉｎ，Φｍａｘ］、δｅ∈［δｍｉｎ，δｍａｘ］、ψｅ＝

δ
·
ｅ∈［ψｍｉｎ，ψｍａｘ］。
证明：由于 Φ＝ＨΦ（Φｄ）、δｅ＝Ｈδ（χδ１），根据

饱和函数ＨΦ（·）、Ｈδ（·）的定义，不难得到Φ∈
［Φｍｉｎ，Φｍａｘ］、δｅ∈［δｍｉｎ，δｍａｘ］。

对于所构造的受限指令滤波器式（４６），将式

中的 χ·δ２＝２τδωδ Ｈψ
ω２δ
２τδωδ

（δｅｄ－χδ１[ ]） －χδ{ }２ 进行
变换，得：

χ·δ２＋ｃδχδ２＝ｃδＨψ
ω２δ
ｃδ
（δｅｄ－χδ１[ ]） （５４）

式中：ｃδ＝２τδωδ。由于饱和函数Ｈψ（·）∈［ψｍｉｎ，
ψｍａｘ］，则式（５４）进一步得到：

ｃδψｍｉｎ≤χ
·
δ２＋ｃδχδ２≤ｃδψｍａｘ （５５）

不等式（５５）同时乘以ｅｘｐ（ｃδｔ），得：
ｃδψｍｉｎｅｘｐ（ｃδｔ）≤［χδ２ｅｘｐ（ｃδｔ）］′≤ｃδψｍａｘｅｘｐ（ｃδｔ）

（５６）
对不等式（５６）积分，得：
χδ２≥ψｍｉｎ［１－ｅｘｐ（－ｃδｔ）］＋χδ２（０）

χδ２≤ψｍａｘ［１－ｅｘｐ（－ｃδｔ）］＋χδ２（０{ ）
（５７）

根据实际情况，升降舵偏角δｅ输出速率的上
下限ψｍｉｎ＜０、ψｍａｘ＞０。取初始值 χδ２（０）＝０，则
式（５７）可化简为：

ψｍｉｎ≤χδ２≤ψｍａｘ （５８）
当χδ１∈（δｍｉｎ，δｍａｘ）时，则 δｅ＝Ｈδ（χδ１）＝χδ１，

显然 δ
·
ｅ＝χδ２∈［ψｍｉｎ，ψｍａｘ］；当 χδ１［δｍｉｎ，δｍａｘ］，

δｅ（ｔ）＝δｍｉｎ或 δｅ（ｔ）＝δｍａｘ，则 δ
·
ｅ＝０∈［ψｍｉｎ，

ψｍａｘ］。综上可得，ψｅ＝δ
·
ｅ∈［ψｍｉｎ，ψｍａｘ］。

□
注４：对于文献［１４］针对控制输入幅值、速率

受限问题，所构造的受限指令滤波器为：

χ·δ１＝χδ２

χ·δ２＝２τδωδ Ｈψ
ω２δ
２τδωδ

［Ｈδ（δｅｄ）－χδ１{ }］ －χδ( )２
δｅ＝χδ










１

（５９）
若函数 Ｈψ（·）达到饱和值，此时式（５９）

变为：

·２３·
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χ·δ１＝χδ２

χ·δ２＝２τδωδ（ψｍ－χδ２）

δｅ＝χδ
{

１

（６０）

其中：常数 ψｍ ＝ψｍｉｎ或 ψｍ ＝ψｍａｘ。显然，式（６０）
无法保证输出δｅ的幅值满足受限条件。因此，文
献［１４］所构造的受限指令滤波器无法保证能够
实现对控制输入的有效约束。

定理３　对于系统模型（１）～（５），基于假设
１～３，采用控制律（３０）、（４８），闭环系统内所有误
差最终一致有界，当系统输入退出饱和后，能够保

证速度、高度跟踪误差被限制在预设范围内，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

Ｖ＝１２（ε
２
Ｖ＋ｅ

２
γ＋ｅ

２
θ＋υ

２
ｑ） （６１）

结合式（３１）、式（３９）、式（４３）以及式（５０），
对式（６１）求导，得：

Ｖ·＝εＶ －ｒＶｋＶεＶ－
λＶｒ

２
ＶεＶ
４ ＋ｒＶｄ

～( )１ ＋
ｅγ（－ｋγｅγ＋ｇγｅθ＋ｄ

～
２＋ηγ）＋

ｅθ（－ｋθｅθ＋ｇγｅγ＋υｑ＋ηθ）＋

υｑ（－ｋｑυｑ－ｅθ＋ηｑ＋ｄ
～
３） （６２）

式中：ηγ＝χγ２－γ
·
ｄ、ηθ＝χθ２－θ

·
ｄ、ηｑ＝χｑ２－ｑｄ均为

指令滤波器误差；ｄ
～
ｉ＝ｄｉ－ｄ

·
ｉ（ｉ＝１，２，３）均为

ＬＥＳＯ观测误差。
根据假设３，存在未知常数 Ｎｉ（ｉ＝１，２，３）＞

０，使得 ηγ ≤Ｎ１、ηθ≤Ｎ２、ηｑ≤Ｎ３；根据假设

４，存在未知常数Ｄ
～
ｉ（ｉ＝１，２，３）＞０，使得 ｄ

～
１ ≤

Ｄ
～
１、ｄ

～
２ ≤Ｄ

～
２、ｄ

～
３ ≤Ｄ

～
３。

注意到式（６２）中

εＶｒＶｄ
～
１≤
λＶ
４ｒ

２
Ｖυ
２
Ｖ＋
１
λＶ
ｄ
～２
１

ｅγｄ
～
２≤
ｋγ
４ｅ

２
γ＋
１
ｋγ
ｄ
～２
２

ｅγηγ≤
ｋγ
４ｅ

２
γ＋
１
ｋγ
η２γ

ｅθηθ≤
ｋθ
２ｅ

２
θ＋
１
２ｋθ
η２θ

υｑｄ
～
３≤
ｋｑ
４υ

２
ｑ＋
１
ｋｑ
ｄ
～２
３

υｑηｑ≤
ｋｑ
４υ

２
ｑ＋
１
ｋｑ
η２























ｑ

（６３）

结合式（６３），式（６２）可以化简为：

Ｗ·≤－ｒＶｋＶε
２
Ｖ－
ｋγ
２ｅ

２
γ－
ｋθ
２ｅ

２
θ－
ｋｑ
２υ

２
ｑ＋
１
λＶ
ｄ
～２
１＋

１
ｋγ
ｄ
～２
２＋
１
ｋｑ
ｄ
～２
３＋
１
ｋγ
η２γ＋

１
２ｋθ
η２θ＋

１
ｋｑ
η２ｑ （６４）

令Λ＝［εＶ，ｅγ，ｅθ，υｑ］
Ｔ，珋ｋ＝ｍｉｎｒＶｋＶ，

ｋγ
２，
ｋθ
２，
ｋｑ( )２ 。

根据前面的分析，存在常数 ＮＷ＞０，使得
１
λＶ
ｄ
～２
１＋

１
ｋγ
ｄ
～２
２＋
１
ｋｑ
ｄ
～２
３＋
１
ｋγ
η２γ＋

１
２ｋθ
η２θ＋

１
ｋｑ
η２ｑ≤ＮＷ，因此

式（６４）可进一步得到：

Ｗ·≤－珋ｋΛ ２
２＋ＮＷ （６５）

则当 Λ≥ ＮＷ／珋槡 ｋ时，式（６５）有

Ｗ·≤０ （６６）
因此可以说明Ｗ有界，根据Ｗ的定义可得到

εＶ、ｅγ、ｅθ、υｑ有界。根据注３，由ｅγ有界可得εｈ∈
ｌ∞。根据定理１，由εＶ、εｈ有界可以得到 υＶ、ｅｈ有
界，并满足预设的瞬态和稳态性能要求。

当系统输入退出饱和后，此时辅助系统（２９）

变为 ξ
·
Ｖ＝－ｋＶξξＶ，则辅助变量 ξＶ→０，即 υＶ→ｅＶ，

进一步得到误差 ｅＶ满足预设的瞬态和稳态性能
要求。

针对辅助系统（４７）构造构建 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

Ｗξ＝
１
２ξ

２
ｑ并求导，得：

Ｗ·ξ＝－ｋｑξ１ξ
２
ｑ－ｋｑξ２ ｇｑξ

２
ｑ＋ｇｑ（δｅ－δｅｄ）ξｑ

≤－ｋｑξ１ξ
２
ｑ－ｋｑξ２ ｇｑ［ξ

２
ｑ－ （δｅ－δｅｄ）ξｑ ／ｋｑξ２］

（６７）
当系统输入退出饱和后，δｅｄ∈［δｍｉｎ，δｍａｘ］。

注意到ｌｉｍ
ωδ→∞
χδ１＝δｅｄ、δｅ＝Ｈδ（χδ１），因此式（６７）中，

有 （δｅ －δｅｄ）∈ ｌ∞。当 辅 助 变 量 ξｑ ≥

（δｅ－δｅｄ）／ｋｑξ２ 时，显然式（６７）可化简为 Ｗ
·
ξ≤

－ｋｑξ１ξ
２
ｑ，因此ξｑ有界，从而得到ｅｑ有界。

□

４　仿真验证

为验证本文提出的控制方案的有效性，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［１６］。由于文献［１６］
中的原始单位是 ｆｔ（１ｆｔ＝０３０４８ｍ），若将该英
制单位换算为国际单位，会存在换算精度的问题，

造成一定偏差。因此本仿真实验均基于原始单位

ｆｔ设置参数。
控制器参数：ｋＶ＝０１，λＶ＝００１，ｋｈ＝０１，

·３３·
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ｋγ＝０８，ｋθ＝２，ｋｑ＝２。预设性能参数：μＶ＝０２，
μｈ＝０１５，ωＶ∞ ＝２，ωｈ∞ ＝２０，σＶ＝０６，σｈ＝０５。
辅助系统参数：ｋＶξ＝０８，ｋｑξ１＝１０，ｋｑξ２＝００２；指
令滤波器参数：τγ＝τθ＝τｑ＝０８，τｑ＝０５，ωγ＝
ωθ＝１０，ωｑ＝２５，ωδ＝９０。ＬＥＳＯ参数：带宽 ωＶ０＝
ωγ０＝ωｑ０＝５。系统输出及状态初始值设置为：Ｖ０＝
７７０２ｆｔ／ｓ，ｈ０ ＝８５０００ｆｔ，γ０ ＝０ ｒａｄ，θ０ ＝
００２６４ｒａｄ，ｑ０＝０ｒａｄ／ｓ。扰动ｄ１，ｄ２，ｄ３包含的外
界干扰分别设置为 ｓｉｎ（０２ｔ），００００２ｓｉｎ（０２ｔ），
０１ｓｉｎ（０２ｔ）。考虑系统参数摄动为＋２０％。

控制输入约束分别设置为 Φ∈［００５，１５］，

δｅ∈［－３０°，３０°］，δ
·
ｅ∈［－１００（°）／ｓ，１００（°）／ｓ］；

速度、高 度 阶 跃 指 令 分 别 设 置 为 ΔＶ＝
２０ｆｔ／ｓ，ｔ＝０
５００ｆｔ／ｓ，ｔ{ ＞０

，Δｈ＝
５０ｆｔ，ｔ＝０
１５００ｆｔ，ｔ{ ＞０

，并分别通过

如式（６８）、式（６９）所示滤波器产生信号指令
Ｖｄ、ｈｄ

［２４］。

ＧＶ（ｓ）＝
０．２２

ｓ２＋０．３２ｓ＋０．２２
（６８）

Ｇｈ（ｓ）＝
０．０６２

ｓ２＋０．０９６ｓ＋０．０６２
（６９）

为了验证所提出的控制方案（记为 Ａ）的优
越性，引入文献［１１］的自适应抗饱和控制方案
（记为 Ｂ）进行对比仿真。为了体现对比的“公
平性”，控制方案 Ｂ的控制增益参数值与 Ａ相
同，并且采用相同参数的 ＬＥＳＯ观测补偿系统
扰动。

仿真结果见图４～１２。显然，该两种控制方
案均能使得系统实现对指令的稳定跟踪（如

图４～７所示）。由图４～５可见，方案 Ａ的速度
误差、高度误差曲线始终处于预设范围内，误差收

敛速度优于方案Ｂ。这说明方案Ａ的控制系统瞬
态性能较好。由图８～１０可见，方案Ａ、Ｂ的控制
输入曲线满足幅值约束条件，但只有方案 Ａ能够
满足升降舵偏角的速率限制要求。这说明方案Ａ
所构造的受限指令滤波器能够有效限制控制输入

的幅值和速率，保证执行机构实际输出满足限制

条件。

（ａ）Ｖ

（ｂ）ｅＶ

图４　速度及跟踪误差曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｉｔｓｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ａ）ｈ

（ｂ）ｅｈ

图５　高度及跟踪误差曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｈｅｉｇｈｔａｎｄｉｔｓｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

（ａ）γ

（ｂ）θ

（ｃ）ｑ

图６　系统状态变量曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｓｖａｒｉａｂｌｅ

·４３·
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（ａ）ｅγ

（ｂ）ｅθ

（ｃ）ｅｑ

图７　系统状态变量跟踪误差曲线
Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｓ

图８　燃油当量比曲线
Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｆｕｅｌｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｒａｔｉｏ

图９　升降舵偏角曲线
Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅｌｅｖａｔｏｒｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

由图１１可见，当控制输入饱和时，辅助变量
快速响应补偿跟踪误差，以保证系统的稳定性；当

系统退出饱和时，辅助变量快速收敛到零。由

图１２可见，ＬＥＳＯ对系统扰动能实现快速有效的
观测，这说明系统具有一定的抗干扰能力。综上

图１０　升降舵偏角速率曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅｌｅｖａｔｏｒｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｒａｔｅ

所述，通过对比，所提出的控制方案在解决控制输

入幅值和速率受限问题的同时，能够使得系统具

有良好的瞬态和稳态性能。

（ａ）ξＶ

（ｂ）ξｑ

图１１　辅助变量曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｕｘｉｌｉａｒｙｖａｒｉａｂｌｅ

（ａ）ｄ１

（ｂ）ｄ２

（ｃ）ｄ３

图１２　ＬＥＳＯ观测曲线
Ｆｉｇ．１２　ＣｕｒｖｅｓｏｆＬＥＳＯｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ

·５３·
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５　结论

针对考虑控制输入幅值和速率受限的高超声

速飞行器跟踪性能控制问题，提出基于受限指令

滤波器的预设性能控制方案。首先，通过设计新

的性能函数，在提高系统稳态和瞬态性能的基础

上，使得输出跟踪误差具有较小的超调量。然后，

通过构造受限指令滤波器，保证系统输入的幅值

和速率满足受限要求，并从理论上完成了证明。

最后，通过仿真验证该方案在解决系统输入幅值

和速率受限问题的基础上，能够提供良好的跟踪

性能。
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