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摘    要   研究了高超声速飞行器控制通道存在未知环境干扰时的指定时间跟踪控制问题. 基于高超声速飞行器的输入输出

线性化模型, 借助参量 Lyapunov方程的一些性质, 设计一种光滑、有界的时变高增益控制律. 相比于现有的高超声速飞行器

有限/固定时间控制方法, 该算法不会出现抖振现象, 同时收敛时间不依赖于初始状态且可以事先设定. 当高超声速飞行器

存在未知的有界环境匹配干扰时, 该控制器能使高度和速度在指定时间跟踪上参考信号. 仿真结果验证了方法的有效性.
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Abstract   The prescribed-time tracking control problem of hypersonic vehicles in the presence of unknown environ-
mental disturbances in the control channel is studied. Based on the input-output linearization model of hypersonic
vehicles and some properties of a parametric Lyapunov equation, a smooth and bounded time-varying high-gain
controller is proposed. Compared with the existing finite/fixed time control methods for hypersonic vehicles, the
chattering phenomenon does not appear in the algorithm, and the convergence time does not depend on the initial
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高超声速飞行器一般是指飞行速度大于 5 马

赫的飞行器. 由于高超声速飞行器在巡航侦察、远

程快速通信、远程精确打击等领域具有独特的优势,
近年来在民用和军用领域得到相当多的关注, 并成

为世界各国研究的热点[1−9]. 高超声速飞行器在飞行

过程中具有快时变、强非线性、强耦合等特点, 且与

传统的飞行器相比, 还具有飞行环境复杂、飞行包

线跨度大、气动特性变化剧烈等特点, 这使其控制

系统的设计成为一项极具挑战的研究课题[2]. 在高

超声速飞行器模型处理方面, 文献 [3]针对高超声

速飞行器的小扰动线性化模型, 基于模糊方法设计

动态输出反馈控制器. 当高超声速飞行器进行大跨

度机动飞行时, 飞行条件有可能发生改变, 这种小

扰动的模型简化可能会导致控制系统性能变差甚至

失效. 输入输出线性化方法由于放松了在平衡点附

近这一约束, 受到大量学者的关注, 并与其他非线

性控制方法如自适应滑模控制律 [4]、鲁棒控制律 [5]

和高阶动态滑模控制律[6] 相结合广泛应用于高超声

速飞行器的控制系统设计.
与传统的渐近稳定控制相比, 有限时间控制因

其具有高精度、对干扰的强鲁棒性和快速收敛等特

性, 在高超声速飞行器控制方面受到广泛的关注[10−14].
文献 [9]研究存在外部干扰时高超声速飞行器的有

 
 

收稿日期 2021-01-15    录用日期 2022-03-01
Manuscript received January 15, 2021; accepted March 1, 2022
国家杰出青年科学基金 (62125303), 国家自然科学基金委基础科

学中心项目 (62188101), 国家自然科学基金 (61773387, 62073096)
资助
Supported by National Science Fund for Distinguished Young

Scholars (62125303), Science Center Program of National Natur-
al Science Foundation of China (62188101), and National Natur-
al Science Foundation of China (61773387, 62073096)
本文责任编委 王飞跃
Recommended by Associate Editor WANG Fei-Yue
1. 哈尔滨工业大学控制理论与制导技术研究中心 哈尔滨 150006

2. 火箭军工程大学导弹工程学院 西安 710025
1. Center for Control Theory and Guidance Technology, Har-

bin Institute of Technology, Harbin 150006    2. College of Mis-
sile Engineering, Rocket Force University of Engineering, Xi＇an
710025

第 50 卷   第 6 期 自   动   化   学   报 Vol. 50, No. 6

2024 年 6 月 ACTA AUTOMATICA SINICA June, 2024



限时间跟踪控制问题. 文献 [15]研究高超声速飞行

器纵向模型存在外界干扰和模型参数不确定情形下

的有限时间跟踪问题. 文献 [16]基于扰动观测器研

究高超声速飞行器的固定时间控制问题. 在传统的

有限时间控制中, 收敛时间是依赖于初始状态的,
即使是稍后提出的固定时间控制器, 其收敛时间也

是依赖于初始状态的, 但其收敛时间具有一个不依

赖初始条件的上界. 在实际工程中, 尤其高超声速

飞行器飞行环境比较复杂, 初始条件无法事先获得

也很难精确在线测量, 因此实际收敛时间难以得到.
近年来, 一种基于时变高增益的指定时间控制方法

又重新受到学者们的重视. 此方法至少可以追溯到

经典的最优控制方法[17−18]. 此后, 这种方法被经典的

导弹比例制导所采用[19]. 文献 [20]针对单输入非线

性标准型系统, 基于状态变换提出一种系统性的指

定时间控制器设计方法. 借助参量 Lyapunov方程

的一些性质, 文献 [21]和文献 [22]针对一般线性系

统给出有限时间和指定时间设计方法, 并提出有界

线性时变控制器.
在高超声速飞行器有限时间/固定时间控制中,

滑模控制和反步法是常用方法[9, 23−24], 然而此类方法

在控制设计过程中会带来一些缺陷. 在滑模控制中,
由于系统惯性, 状态在到达滑模面时, 仍有一定的

速度, 因此会来回穿越滑模面, 从而形成高频抖振.
这会严重影响系统的控制性能. 目前针对抖振问题

的研究有很多, 许多学者从不同的角度提出一些削

弱抖振的方法, 如“边界层” [25]、趋近律 [26]、高阶滑

模[27]、扇形区域[28]、降低切换项增益[29] 等方法. 但是

这些方法只能削弱抖振, 并不能从根本上消除抖振.
反步法采用从上而下的递归设计思路, 设计思路简

单, 但是对高超声速飞行器这样的高阶系统进行控

制器设计时会出现多次求导, 造成“级数膨胀”, 增
加计算复杂度. 为解决此问题, 一些学者通过在每

一级设计过程中采用滤波以避免求导[1, 30], 但是此

类方法仍然比较复杂.
基于以上的分析, 本文采用高超声速飞行器纵

向输入输出线性化模型进行控制系统的设计. 将高

超声速飞行器输入位置的干扰转化为线性系统在匹

配干扰下的控制器设计问题. 借助参量 Lyapun-
ov方程的性质, 设计一种光滑的指定时间时变高增

益控制律. 相比于传统的有限时间/固定时间控制

方法, 该算法不会出现抖振现象, 同时收敛时间不

依赖于初始状态且可以事先设定. 该控制器可以使

高度和速度在指定时间跟踪到参考信号. 

1    数学模型和问题描述

美国国家航空航天局兰利研究中心提出了如下

的高超声速飞行器纵向运动模型[4−5]

v̇ =
F cos (α)−D

m
− µ sin (η)

r2

η̇ =
L+ F sin (α)

mv
−
(
µ− v2r

)
cos (η)

vr2

ḣ = v sin (η)

α̇ = q − η̇

q̇ =
Myy

Iyy

(1)

L = q̄SCL D = q̄SCD F = q̄SCT Myy =

q̄Sc̄ [CM (α) + CM (δE) + CM (q)] r = h+Re CL =

0.620 3α CD = 0.645 0α2 + 0.004 337 8α+ 0.003 772

其中 ,    ,    ,    ,    

,    ,    

,  ,

CT =

{
0.025 76β, β ≤ 1

0.022 4 + 0.003 36β, β > 1

CM (α) = −0.035α2+0.036 617α+ 5.326 1×10−6

CM(q) = q(−6.796α2 + 0.301 5α2 − 0.228 9) c̄/(2v)

CM(δE) = ce(δE + d2(t)− α) q̄ =
1

2
ρv2

v, η, h, α q

F, D, L, Myy,

δE β

m, ρ, Iyy, S, µ,

Re, c̄, ce, d2 (t)

y

 ,
   ,

, 这里   是动压,

 和  分别是高超声速飞行器的速度、飞行

航迹角、高度、攻角和俯仰角速率.   
 和  分别是发动机推力、阻力、升力、俯仰力矩、

升降舵偏角和发动机节流阀开度,   
 分别表示高超声速飞行器的质量、空

气密度、绕  轴的转动惯量、参考面积、重力常数、

地球半径、平均气动弦长、升降副翼弦长和有界匹

配扰动.
发动机动力学方程可以表示为如下二阶微分方

程的形式

β̈ = −2ξωnβ̇ − ω2
nβ + ω2

nβc + d̄1 (t)

βc ωn

ξ d̄1 (t)

ωn ̸= 0

其中,   表示发动机节流阀开度指令,   表示发动

机动力学的无阻尼自然频率,   为阻尼比,   表

示有界外部扰动. 由于 , 因此发动机动力学

方程可进一步写成如下形式[4]

β̈ = −2ξωnβ̇ − ω2
nβ + ω2

n (βc + d1 (t)) (2)

d1 (t) = d̄1 (t) /ω
2
n其中,   表示有界匹配扰动.

CT α

CL α

注 1. 本文参考了文献 [4, 7, 9], 研究的高超声

速飞行器气动外形是锥形体, 锥形体冲压发动机对

攻角不敏感, 即  不包含 . 同时考虑到升降舵面

积比较小, 因而升降舵偏转产生的升力可以忽略不

计, 即  只包含 . 

1.1    输入输出线性化模型

3 + 4 = 7

通过对速度求三次导、对高度求四次导可以使

得控制输入出现在输出量的导数中, 因此系统 (1)
和 (2)的相对阶是 , 这恰好等于系统 (1)
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和 (2)的阶数. 因此可以利用反馈线性化方法来对

系统 (1)和 (2)进行控制器设计. 具体过程如下[4]. 设

v̇ = f1 (x) , v̈ =
ω1ẋ

m
,
...
v =

ω1ẍ+ ẋTω2ẋ

m

以及

h(1) = v sin (η)

h(2) = v̇ sin (η) + vη̇ cos (η)

h(3) = v̈ sin (η) + 2v̇η̇ cos (η)− vη̇2 sin (η)+

vη̈ cos (η)

h(4) =
...
v sin (η) + 3

...
v η̇ cos (η)− 3v̇η̇2 sin (η)+

3v̇η̈ cos (η)− 3vη̇η̈ sin (η)−

vη̇3 cos (η) + v
...
η cos (η)

x = [v, η, α, β, h]
T

ω1 = m∂f1(x)
∂x , ω2 =

∂ω1
∂x .

φ1 =
∂f2(x)

∂x , φ2 =
∂φ1
∂x

其中,  ,  

,

η̇ = f2 (x)

η̈ = φ1ẋ
...
η = φ1ẍ+ ẋTφ2ẋ

α β通过对  和  求二阶导, 有

α̈ = α̈0 +
ceρv

2Sc̄

2Iyy
(δE + d2 (t))

β̈ = β̈0 + ω2
n (βc + d1 (t))

其中

α̈0 =
1

2Iyy
ρv2Sc̄ (CM (α) + CM (q)− ceα)− η̈

β̈0 = −2ξωnβ̇ − ω2
nβ

ϖ = [v̈, η̈, α̈0, β̈0, ḧ]
T v(3) h(4)定义 , 则  和  可以写成

如下形式[
v(3)

h(4)

]
=

[
v
(3)
0

h
(4)
0

]
+B

[
βc (t)

δE (t)

]
+B

[
d1 (t)

d2 (t)

]
(3)

其中

B =

[
b11 b12

b21 b22

]

v
(3)
0 =

ω1ϖ + ẋTω2ẋ

m

h
(4)
0 = 3v̈η̇ cos (η)− 3v̇η̇2 sin (η) + 3v̇η̈ cos (η̈)−

3vη̇η̈ sin (η)− vη̇2 cos (η)+(
ω1ϖ + ẋTω2ẋ

)
sin (η)

m
+

v cos (η)
(
φ1ϖ + ẋTω2ẋ

)

以及

b11 =
ρv2Scβω

2
n

2m
cosα

b12 = − ρv2Scec̄

2mIyy
(F sinα+Dα)

b21 =
ρv2Scβω

2
n

2m
sin (α+ η)

b22 =
ρv2Sc̄ce
2mIyy

(F cos (α+ η) + Lα cos (η)−

Dα sin (η))

Dα =
∂D

∂α

Lα =
∂L

∂α

cβ =
∂CT

∂β
=

{
0.025 76, β ≤ 1

0.003 36, β > 1

η

B

由于在巡航过程中飞行航迹角  比较小, 因此这里

可以假设矩阵  是可逆的[4−5, 9]. 

1.2    指定时间稳定性理论

考虑非线性系统

ẋ = f (t, x) , t ≥ 0 (4)

x ∈ Rn f (t, x) : R≥0 ×Rn → Rn

x t

f (t, 0) = 0, ∀t ∈ R≥0

其中,   是状态向量,  
关于  是连续的、关于  是分段连续的函数, 并且

.

ε > 0

δ (ε) ∥x (0)∥ ≤ δ (ε) ⇒ ∥x (t)∥ ≤ ε,

∀t > 0

d > 0 x(0)∈Bd={x ∈ Rn : ∥x(t)∥ ≤
d} T > 0 t

T ∥x (t)∥ limt↑T ∥x (t)∥ = 0

T

T T Bd

d → ∞
T T

定义 1[22]. 考虑非线性系统 (4), 假设: 1)系统

是一般意义下稳定的, 即对任意的常数 , 存在

一个常数  ,  使得  

; 2)原点是有限时间吸引的, 即存在一个常数

, 使得对于任意的 

, 存在一个时间常数 , 使得当时间  从左边

趋于   时,    趋于零, 记为   
(后文极限记号与此同义). 则称系统 (4)是局部 

有限时间稳定的 (Locally finite-time stable with
convergence time  , 局部  -FTS), 并且  称作

系统 (4)的吸引域. 进一步地, 如果 , 则称系

统 (4)是全局  有限时间稳定的 (全局  -FTS).
考虑如下标量线性时变系统[22, 31]

ẏ (t) = µ (t) y (t) , t ∈ [0, T ) (5)

µ (t) : [0, T ) → R .其中,   是连续函数 

T

ρ (t) : [0, T ) → R lims↑T ρ (t) = ∞ ρ (t)

T T T )

T µ (t) : [0, T ) →

定义  2 [ 2 2 ] . 给定正常数  , 1) 如果连续函数

 满足 , 则称  是

 有限时间逃逸 (  -finite-time escaping,   -FTE 

函数; 2)如果对应的标量线性时变系统 (5)在定义

1意义下是  -FTS 的, 则称连续函数 
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R T 是  -FTS 函数, 或等价于

ρ (t) = −
∫ t

0

µ (τ) dτ

T是  -FTE函数.
T

v1, v2 ∈ K µ (t) : [0, T ) → R κ0 > 0

κ (t) : [0, T ) → [κ0, ∞) V (t, x) :

[0, T )×Rn → R≥0

引理 1 [22]. 给定正常数 , 假设存在两个函数

, 连续函数 , 常数 ,
连续函数  ,  函数  

, 使得下述不等式成立:

κ (t) v1 (∥x∥) ≤ V (t, x) , ∀x ∈ Rn, ∀t ∈ [0, T )

V (0, x) ≤ v2 (∥x∥) , ∀x ∈ Rn

V̇ (t, x) ≤ µ (t)V (t, x) , ∀x ∈ Rn, ∀t ∈ [0, T )

ρ (t) : [0, T ) → R定义 

ρ (t) = lnκ (t)−
∫ t

0

µ (τ) dτ

ρ (t) T

T

如果  是定义 2下的  -FTE函数, 则非线性系

统 (4)是全局  -FTS. 进一步地, 有

v1 (∥x (t)∥) ≤
exp

(∫ t

0
µ (τ) dτ

)
κ (t)

v2 (∥x (0)∥)

根据以上预备性知识, 本文将需解决的问题描

述如下.
T vd(t)

hd(t) v
(1)
d (t) v

(2)
d (t) v

(3)
d (t) h

(1)
d (t) h

(2)
d (t)

h
(3)
d (t) h

(4)
d (t) t ≥ 0 v

(3)
d (t)

h
(4)
d (t) t βc =

βc (t) δE = δE (t) v (t) h (t)

T vd (t) hd (t)

指定正常数  ,  期望速度   和期望高度

,  且  ,    ,    ,    ,    ,

,    对于所有   有界, 并且   和

 是时间  的分段连续函数, 设计控制律 

,  , 使得系统速度  和高度  在

指定时间  跟踪到期望速度  和期望高度 .
ev (t) = v (t)− vd (t)

eh (t) = h (t)− hd (t) x1 (t) = [ev (t) ėv (t) ëv (t)]
T

x2 (t) = [eh (t) ėh (t) ëh (t)
...
e h (t)]

T

v (t) h (t)

x1 (t) x2 (t)

定义速度误差  , 高度误差

,  ,  ,    ,
,  ,  ,  , 则可以将高

超声速飞行器速度  和高度  的跟踪控制问

题转化为状态  和  的镇定问题. 

2    控制器设计

n× n An n× 1 bn定义  矩阵  和  向量  如下

An =


0 1

. . .
. . .

0 1

0

 , bn =


0

0

...

1


Pn(γ) > 0设  为参量 Lyapunov方程[22]

AT
nPn + PnAn − Pnbnb

T
nPn = −γPn (6)

γ > 0的解, 其中  为待设计的 (时变)标量. 考虑控

制器

[
βc (t)

δE (t)

]
=

B−1

[
v
(3)
d − v

(3)
0 − p1b

T
3P3 (γ1 (t))x1 (t)

h
(4)
d − h

(4)
0 − p2b

T
4P4 (γ2 (t))x2 (t)

]
(7)

p1 =
1

2
+ λ1b

2
11 + λ2b

2
12, p2 =

1

2
+ λ3b

2
21 + λ4b

2
22

λ1 λ2 λ3 λ4 > 0

其中,     

是两个与飞行参数相关的函数,  ,  ,  ,  
是 4个可调节的常数,

γ1 (t) =
Tγ0, 1
T − t

(8)

γ2 (t) =
Tγ0, 2
T − t

(9)

T是两个单调递增的  -FTE函数, 其中的参数如下

所示

γ0, 1 =
3 + δc, 1

3 (1− s1)T
, γ0, 2 =

4 + δc, 2
4 (1− s2)T

δc, 1 = 3
(
1 + λmax

(
E3 + P3 (1)E3P

−1
3 (1)

))
δc, 2 = 4

(
1 + λmax

(
E4 + P4 (1)E4P

−1
4 (1)

))
E3 = diag {2, 1, 0} , E4 = diag {3, 2, 1, 0} 0 < s1 <

1 0 < s2 < 1 P3 (γ1)和 P4 (γ2)

 ,  
,  ,   是参量 Lyapunov

方程 (6)的唯一正定解.
将控制器 (7)代入系统 (3)得到闭环系统[

v(3)

h(4)

]
=

[
v
(3)
d

h
(4)
d

]
+

[
−p1b

T
3P3 (γ1 (t))x1 (t)

−p2b
T
4P4 (γ2 (t))x2 (t)

]
+

[
b11d1 (t) + b12d2 (t)

b21d1 (t) + b22d2 (t)

]
ev (t) eh (t)根据速度误差   和高度误差   定义 , 可得

e(3)v (t) =− p1b
T
3P3 (γ1)x1 (t) + b11d1 (t) + b12d2 (t)

(10)

e
(4)
h (t) =− p2b

T
4P4 (γ2)x2 (t) + b21d1 (t) + b22d2 (t)

(11)

式 (10)和式 (11)可以进一步写成如下形式

ẋ1 (t) = A3x1 (t) + b3 (u3 (t) + g1 (t))

ẋ2 (t) = A4x2 (t) + b4 (u4 (t) + g2 (t))

g1 (t) = b11d1 (t) + b12d2 (t) g2 (t) = b21d1 (t)+

b22d2 (t)

其中,  ,  
 是两个与飞行参数和扰动相关的函数, 且

u3 (t) = −p1b
T
3P3 (γ1 (t))x1 (t)

u4 (t) = −p2b
T
4P4 (γ2 (t))x2 (t)

d1 (t) ̸= 0 d2 (t) ̸= 0

limt↑T ∥x1 (t)∥ = 0

limt↑T ∥x2 (t)∥ = 0 d1 (t) = 0 d2 (t) = 0

定理 1. 当  或  时, 系统 (10)
和 (11)是指定时间吸引的, 即  和

; 当   且   时, 系
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T统 (10)和 (11)是  -FTS的.

证明. 定义 Lyapunov函数

V1 = V1 (t, x1) = 3γ1x
T
1P3 (γ1)x1

V2 = V2 (t, x2) = 4γ2x
T
2P4 (γ2)x2

V = V (t, x1, x2) = V1 (t, x1) + V2 (t, x2)

P3 P4 P3(γ1) P4(γ2)

为表达简便, 在不特别指出的情况下, 以下省略变

量的自变量, 如用  和  分别表示  和 .

V1对函数  求导得

V̇1 = 3γ̇1x
T
1P3x1 +

3γ1x
T
1

(
Ṗ3 +AT

3P3 + P3A3 − P3b3b
T
3P3

)
x1 +

6γ1x
T
1P3b3 (b11d1 (t) + b12d2 (t))−

6γ1
(
λ1b

2
11 + λ2b

2
12

)
xT
1P3b3b

T
3P3x1

根据三角不等式可以得到

6xT
1P3b3b11d1 (t) ≤ 6λ1b

2
11x

T
1P3b3b

T
3P3x1 + 3

d21 (t)

2λ1

6xT
1P3b3b12d2 (t) ≤ 6λ2b

2
12x

T
1P3b3b

T
3P3x1 + 3

d22 (t)

2λ2

V̇1根据上述两个不等式, 可以进一步将  放缩为

V̇1 ≤ 3γ̇1x
T
1P3x1 +

3γ1x
T
1

(
Ṗ3 +AT

3P3 + P3A3 − P3b3b
T
3P3

)
x1 +

3γ1
d21 (t)

2λ1
+ 3γ1

d22 (t)

2λ2
+

6γ1
(
λ1b

2
11 + λ2b

2
12

)
xT
1P3b3b

T
3P3x1 −

6γ1
(
λ1b

2
11 + λ2b

2
12

)
xT
1P3b3b

T
3P3x1 =

3γ̇1x
T
1P3x1 +

3γ1x
T
1

(̇
γ1

dP3

dγ1
+AT

3P3+P3A3−P3b3b
T
3P3

)
x1 +

3γ1
d21 (t)

2λ1
+ 3γ1

d22 (t)

2λ2

V̇1

根据式 (6)、式 (8)以及附录 A中的性质 1和性质

2, 可以将  进一步写为

V̇1 ≤
(
γ̇1
γ1

− γ1

)
V1 +

δc, 1γ̇1
3γ1

V1 +

3γ1
d21 (t)

2λ1
+ 3γ1

d22 (t)

2λ2
=

(3 + δc, 1)
(
γ̇1 − 3

3+δc, 1
γ2
1

)
3γ1

V1 +

3γ1
d21 (t)

2λ1
+ 3γ1

d22 (t)

2λ2
= −s1γ1V1 +

3γ1
d21 (t)

2λ1
+ 3γ1

d22 (t)

2λ2
, ∀t ∈ [0, T )

同理, 可以得到

V̇2 ≤ −s2γ2V2 + 4γ2
d21 (t)

2λ3
+ 4γ2

d22 (t)

2λ4
, ∀t ∈ [0, T )

从而有

V̇ ≤ − s1γ1V1 − s2γ2V2 + 3γ1
d21 (t)

2λ1
+ 3γ1

d22 (t)

2λ2
+

4γ2
d21 (t)

2λ3
+ 4γ2

d22 (t)

2λ4
, ∀t ∈ [0, T )

s1 = s2 = s γ1 ≤ γ2选择 , 根据式 (8)和式 (9), 有 , 则

V̇ (t, x1, x2) ≤ −sγ1 (t)V (t, x1, x2) + γ1 (t) q (t)
(12)

其中

q (t) = 3
d21 (t)

2λ1
+ 3

d22 (t)

2λ2
+

3 (4 + δc, 2) d
2
1 (t)

2 (3 + δc, 1)λ3
+

3 (4 + δc, 2) d
2
2 (t)

2 (3 + δc, 1)λ4

根据比较引理[32], 式 (12)的解满足

V (t, x1, x2) ≤

exp
(
−s

∫ t

0

γ1 (σ) dσ
)
V (0, x1 (0) , x2 (0))+∫ t

0

exp
(
−s

∫ t

τ

γ1 (σ) dσ
)
γ1 (τ) q (τ) dτ ≤(

1− t

T

)sγ0, 1T

V (0, x1 (0) , x2 (0))+

qmax

∫ t

0

exp
(
−s

∫ t

τ

γ1 (σ) dσ
)
γ1 (τ) dτ =(

1− t

T

)sγ0, 1T

V (0, x1 (0) , x2 (0))+

qmax

s

(
1− (T − t)

sγ0, 1T

T sγ0, 1T

)
(13)

其中

qmax =

(
3

2λ1
+

3 (4 + δc, 2)

2 (3 + δc, 1)λ3

)
max

t∈[0, T )
{d21 (t)} +(

3

2λ2
+

3 (4 + δc, 2)

2 (3 + δc, 1)λ4

)
max

t∈[0, T )
{d22 (t)}

根据附录 A中的性质 1, 可以得到

V (t, x1, x2) ≥

3γ2
1 (t)λmin (L3(γ0, 1)P3 (1)L3(γ0, 1)) ∥x1 (t)∥2 +

4γ2
2 (t)λmin (L4(γ0, 2)P4 (1)L4(γ0, 2)) ∥x2 (t)∥2 =

γ2
1 (t)

(
k1 ∥x1 (t)∥2 + k2 ∥x2 (t)∥2

)
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其中

k1 = 3λmin(L3(γ0, 1)P3(1)L3(γ0, 1))

k2 =
9(4 + δc, 2)

2

4(3 + δc, 1)2
λmin(L4(γ0, 2)P4(1)L4(γ0, 2))

λmin(L3(γ0, 1)P3(1)L3(γ0, 1)) L3(γ0, 1)×
P3(1)L3(γ0, 1) λmin(L4(γ0, 2)P4(1)×
L4(γ0, 2)) L4(γ0, 2)P4(1)L4(γ0, 2)

其中,    表示   
 的最小特征值 ,   

 表示     的最小特征

值, 则

k1 ∥x1 (t)∥2 + k2 ∥x2 (t)∥2 ≤

1

γ2
1 (t)

(
1− t

T

)sγ0T

V (0, x1 (0) , x2 (0))+

1

sγ2
1 (t)

qmax

(
1− (T − t)

sγ0, 1T

T sγ0, 1T

)

limt↑T ∥x1(t)∥ = 0 limt↑T ∥x2(t)∥ = 0 d1(t) =

0 d2(t) = 0 T

即 ,  . 当 

 且  时, 根据引理 1, 系统 (10)和 (11)是  -
FTS的.

bT3P3(γ1(t))x1(t) bT4P4(γ2(t))x2(t)

接下来证明控制器 (7)是有界的. 为此只需要

证明高增益项   和  

是有界的. 由附录 A中参量 Lyapunov方程的性质 3
和式 (13), 可知∣∣bT3P3x1

∣∣2 = xT
1P3b3b

T
3P3x1 ≤

xT
1P

1
2
3 tr

(
P

1
2
3 b3b

T
3P

1
2
3

)
P

1
2
3 x1 =

V1 (t, x1 (t)) ≤
V (t, x1 (t) , x2 (t)) ≤(
1− t

T

)sγ0, 1T

V (0, x1 (0) , x2 (0))+

qmax

s

(
1− (T − t)

sγ0, 1T

T sγ0, 1T

)
(14)

以及 ∣∣bT4P4x2

∣∣2 = xT
2P4b4b

T
4P4x2 ≤

xT
2P

1
2
4 tr

(
P

1
2
4 b4b

T
4P

1
2
4

)
P

1
2
4 x2 =

V2 (t, x2 (t)) ≤
V (t, x1 (t) , x2 (t)) ≤(
1− t

T

)sγ0, 1T

V (0, x1 (0) , x2 (0))+

qmax

s

(
1− (T − t)

sγ0, 1T

T sγ0, 1T

)
(15)

因此, 控制器 (7)是有界的.  □

B b11注 2. 从式 (3) 可以看出, 矩阵   的元素  ,

b12 b21 b22 v α

η β

v α η

β

b11 b12 b21 b22

p1

p2

d1 d2

V (t, x1, x2)

V (t, x1, x2)

,   和  是与飞行器速度  、攻角  、飞行航迹

角  和发动机节流阀开度  相关的非线性函数. 在
飞行过程中, 飞行器速度  、攻角  、飞行航迹角 

和发动机节流阀开度  是时刻变化甚至是快速变化

的, 因此在飞行过程中,  ,  ,   和  是快时

变、强非线性和强耦合的, 从式 (7)可知, 函数  和

 也是快时变、强非线性和强耦合的. 当系统有匹

配扰动  和  时, 从式 (10)和式 (11)可以发现此

扰动对系统的影响是混合了系统的飞行状态信息

的.目前针对扰动的处理主要是自适应反步法[1] 和

鲁棒滑模控制[4, 9]. 一方面, 自适应反步法设计复杂,
需要一步一步设计, 不利于系统设计; 另一方面, 鲁
棒控制需要知道扰动的上界, 这对于飞行器来说可

能难以获得, 且滑模控制固有的高频抖振易激发系

统的结构动态特性, 影响系统的闭环性能甚至造成

系统的不稳定. 在本定理中, 我们采用三角不等式

将式 (10)和式 (11)中的扰动和飞行状态进行分离,
最后给出 Lyapunov 函数  的上界, 即
式 (13), 然后利用 Lyapunov函数  的特

点保证闭环系统的指定时间收敛. 从控制器的形式

(7)可以发现, 本文所提出的方法是一种光滑的控

制方法, 且不依赖于扰动的信息.
注 3. 本文与文献 [22]是不同的, 主要体现在以

下两个方面: 1)本文研究的是存在未知匹配扰动的

非线性系统指定时间控制问题, 而文献 [22]针对的

是无扰动时一般线性系统的有限时间控制问题; 2)
本文给出的是一种全局的控制策略, 而文献 [22]研
究的是一种局部的控制策略.

γ1 (t) γ2 (t)

t T γ1 (t) γ2 (t)

注 4. 从  和  的表达式 (8)和 (9)可以

看出, 当时间  趋近  时,   和  趋于无穷,
这在仿真中会出现数值计算问题. 对此可以采用文

献 [21]的截断方法进行处理, 即

γ1 (t) =


Tγ0, 1
T − t

, t < T ∗

Tγ0, 1
T − T ∗ , t ≥ T ∗

T ∗ = T − ε ε其中,  ,   为一个充分小的正数. 

3    数值仿真

v (0) = 4 590.288 m/s

h (0) = 33 528 m η(0) =

0 rad α(0) = 0.033 4 rad

q(0) = 0 rad/s β(0) =

0.180 2 β̇(0) = 0

vd = 4 620.768 hd = 34 137.6

本节将通过数值例子来验证本文所提出方法的

有效性. 飞行器参数和飞行环境参数如表 1 所示[9].
根据文献 [9, 23], 初始速度    ,
初始高度   , 初始飞行航迹角 

, 初始攻角  , 初始俯仰角速

率    ,  初始发动机节流阀开度  

 和初始发动机节流阀开度导数 , 期望

速度   m/s, 期望高度     m,

1156 自       动       化       学       报 50 卷



v
(1)
d v

(2)
d v

(3)
d = 0 h

(1)
d h

(2)
d h

(3)
d h

(4)
d =

0 T = 60 s λ1 = 1/(2 ×
105), λ2 = 1/(2×106), λ3 = 1/(1×106), λ4 = 1/(6 ×
104).

显然,  ,  ,   且 ,  ,  ,  

. 我们设置指定时间 , 选择参数   

        

  

  
表 1    高超声速飞行器参数以及飞行环境参数

Table 1    The parameters of the hypersonic vehicle and
the flight environment

模型参数 符号 值

质量 m 136 817.841 kg

地球半径 Re 6 371 386.8 m

参考面积 S 334.729 653 m2

平均气动弦长 c̄ 80

升降副翼弦长 ce 0.029 2

y绕  轴的转动惯量 Iyy · m29.490 7 × 106 kg 

空气密度 ρ 0.012 5 kg/m3

重力常数 µ 3.936 0 × 1014 m3/s2

 

d1 (t) = 0.002 4 sin (0.2t)

d2(t) = 0.012 sin (0.2t) d1(t) =

0.003 sin (0.2t) d2 (t) = 0.1 cos (0.1t) d1 (t) =

0.008 sin (0.2t) d2 (t) = 0.2 cos (0.1t)+ 0.1 sin(0.3t)

为说明所提方法的有效性, 本文研究了不同未

知有界扰动下系统的变化曲线, 如图 1 ~ 5 所示, 其
中, Case 1: 同文献 [23],    ,

  ; Case 2: 同文献 [33],  
,    ; Case 3:  
,        .

由图 1、图 4和图 5可以看出, 本文提出的方法在不

同未知有界扰动下均能使速度和高度在指定时间跟

踪到期望速度和高度, 这说明了本文所提出的方法

具有较好的鲁棒性; 同时, 从图 2和图 3可以看出,
在不同未知有界扰动下俯仰角速率、发动机节流阀
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图 1    速度、飞行航迹角、高度和攻角变化曲线

Fig. 1    The curves of changes in velocity, flight path
angle, altitude and angle of attack
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图 2    俯仰角速率、发动机节流阀开度及其导数变化曲线

Fig. 2    The curves of changes in pitch rate, engine
throttle setting and their time-derivative
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图 3    控制输入和推力变化曲线

Fig. 3    The curves of changes in control input and thrust
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图 4    速度误差及其导数变化曲线

Fig. 4    The curves of changes in velocity errors and
their time-derivatives
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开度及其导数以及控制输入均在允许范围内[34], 这
是符合实际情况的. 仿真结果充分验证了本文所提

方法的有效性. 

4    结束语

本文研究了高超声速飞行器的指定时间跟踪控

制问题. 首先, 以高度和速度作为系统输出, 得到高

超声速飞行器输入输出线性化模型. 然后, 针对高

超声速飞行器匹配干扰问题, 借助参量 Lyapun-
ov方程的性质构造了相应的 Lyapunov函数, 并设

计了一种光滑、有界的控制器. 该控制律不依赖于

扰动信号 (或其上界), 且能将高度和速度在指定时

间跟踪到参考信号. 最后, 数值例子验证了所提方

法的有效性. 

附录 A 参量 Lyapunov 方程的若干性质

参量 Lyapunov方程 (6)的一些性质[35] 如下.
Pn(γ)性质 1. 参量 Lyapunov方程 (6)的解  可

表示为

Pn (γ) = γLnPn (1)Ln

Ln = Ln (γ) = diag
{
γn−1, γn−2, · · · , 1

}
其中,  .

Pn(γ)

γ

性质 2. 参量 Lyapunov方程 (6)的解  对

 的导数满足

Pn (γ)

nγ
≤ dPn (γ)

dγ
≤ δcPn (γ)

nγ
, ∀γ > 0

En = diag {n− 1, n− 2, · · · , 1, 0}

δc = n
(
1 + λmax

(
En + Pn (1)EnP

−1
n (1)

))
Pn性质 3. 设   为参量 Lyapunov方程 (6)的

解, 则

bTnPnbn = nγ
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图 5    高度误差及其导数变化曲线

Fig. 5    The curves of changes in altitude errors and
their time-derivatives
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