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摘    要   以一种折叠式高超声速变外形飞行器 (Hypersonic morphing vehicle, HMV)为研究对象, 综合考虑变形引起的

气动特性、动力学特性的动态变化和模型不确定性、外部干扰的影响, 开展飞行器建模与固定时间预设性能控制方法研究.
首先, 建立高超声速变外形飞行器的运动模型和姿态控制模型; 然后, 采用固定时间干扰观测器实现对模型不确定性和外部

干扰构成的复合总扰动的精确估计, 并设计一种新型固定时间预设性能函数以定量描述期望性能约束, 在此基础上, 基于预

设性能控制架构并结合动态面控制技术设计预设性能姿态控制器, 利用 Lyapunov稳定性理论证明闭环系统的固定时间稳

定性; 最后, 通过数值仿真验证所提出方法的有效性和鲁棒性.
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Abstract   Taking a folding hypersonic morphing vehicle (HMV) as the research object, comprehensively consider-
ing dynamic changes caused by the deformation of aerodynamic characteristics and kinetics characteristics, as well
as the influence of model uncertainties and external disturbances, the research on vehicle motion modeling and fixed-
time prescribed performance control method is carried out. Firstly, the motion model and attitude control model of
hypersonic morphing vehicle are established. Then, a fixed-time disturbance observer is established to accurately es-
timate the complex disturbance composed of model uncertainties and external disturbances, a novel fixed-time pre-
scribed performance function is designed to quantitatively describe the expected performance constraints, the atti-
tude controller is designed by integrating the dynamic surface control technique into the prescribed performance
control framework, and the fixed-time stability of the closed-loop system is proved by Lyapunov stability theory. Fi-
nally, the numerical simulation is carried out to verify the effectiveness and robustness of the proposed method.
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高超声速变外形飞行器 (Hypersonic morphing

vehicle, HMV)是一种环境适应能力和突防生存能

力较强的新型可变构型高超声速飞行器. 飞行器飞

行过程中, 变形会引起气动力、气动力矩和质心、压

心、转动惯量等参数的改变, 导致飞行器存在较大

的模型不确定性; 同时, 飞行过程中外界环境复杂

且变化剧烈, 飞行器不仅受到外界未知干扰的影响,
还需要满足面向特定任务与复杂环境的性能约束条

件. 因此, 设计高超声速变外形飞行器高精度、强鲁

棒和满足指定性能约束要求的姿态控制方法具有重

要意义.
通常可将飞行器模型不确定性和飞行过程中的

外部干扰视为复合总扰动, 再通过扰动观测的方法

对其进行精确估计与补偿, 从而提高控制系统的鲁
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棒性. 基于扩张状态观测器[1−2]、干扰观测器[3−4] 的控

制方法在现有变外形飞行器姿态控制研究中获得了

广泛应用. 文献 [1]将折叠翼飞行器纵向非线性动

力学模型中存在的非线性项、耦合项以及参数时变

项都视为系统内外总扰动, 利用扩张状态观测器对

总扰动进行实时估计和补偿, 实现了飞行器的高精

度稳定控制. 文献 [3]基于模糊理论提出了一种模

糊干扰观测器, 可在有限时间内对飞行器模型的匹

配和非匹配扰动进行精确估计, 求解得到前馈控制

补偿用于变外形飞行器鲁棒姿态控制. 文献 [4]建
立了固定时间干扰观测器以实现对变外形飞行器包

含模型不确定性、外部干扰和执行机构故障信息的

复合干扰的快速精确估计, 并基于反步法设计了具

有较强抗干扰能力的容错控制器.
飞行器控制系统在满足稳定性的前提下往往还

存在快速性和高精度的性能要求[5]. 预设性能控制

方法因其在定量表征控制系统的瞬态性能和稳态性

能方面的突出优势, 被广泛应用于高超声速飞行器

控制[6−7]. 文献 [8]针对干扰有界但未知的可重复使

用飞行器姿态控制系统, 提出了一种基于预设性能

的自适应多变量控制算法, 可以保证再入姿态跟踪

误差被限制在与有界扰动无关的预设区域. 文献 [9]
综合考虑可重复使用飞行器执行器饱和、气动参数

摄动和外部扰动, 融合高增益扩张状态观测器和低

复杂度的输出反馈扰动补偿控制方案, 提出了一种

基于反步法的保性能姿态控制方法. 文献 [10]研究

了存在跟踪误差约束和模型不确定性影响下的高超

声速飞行器控制问题, 提出一种新型预设时间性能

函数以确保跟踪误差在预定义时间内收敛至预设约

束边界, 实现了飞行器快速且高精度的跟踪控制.
目前针对变外形飞行器变形及控制的研究多集

中于飞行速度小、高度低的航空飞行器[11−12]. 文献 [13]
研究了非匹配扰动影响下的半倾转旋翼变外形无人

机的轨迹跟踪控制问题. 文献 [14]设计开发了一种

新的仿生变外形无人机并实现了变外形无人机构型

优化的自主变形控制. 针对可变构型高超声速飞行

器, 文献 [2]研究了一类可变后掠飞行器的建模与

姿态控制问题, 文献 [15]研究了一类可变展长飞行

器的制导控制一体化问题.
总体来看, 当前针对可变构型高超声速飞行器

建模及控制问题的研究还相对较少, 尤其是采用大

尺度折叠变构方式的高超声速变外形飞行器, 鲜有

公开资料. 因此, 开展此类飞行器变形影响下具有

强耦合、强非线性特征的运动建模和气动特性分析

具有重要现实意义. 同时, 飞行器飞行过程中存在

的模型不确定性和外界干扰具有未知、复杂、多源

以及与飞行状态和变外形过程强烈耦合等特点, 这
对所设计控制方案的干扰适应能力提出了较高要

求. 因此, 可采用收敛时间具有常值上界的有限时

间观测器[16] 或固定时间观测器[17] 对扰动进行精确

估计和前馈补偿, 既为提高控制系统鲁棒性提供了

简单、高效的解决方案, 也能降低观测器调节过程

对系统的不利影响. 进一步, 考虑到飞行器飞行过

程中的特定任务和复杂环境, 预设性能控制为确保

姿态控制系统具备期望的瞬态及稳态性能提供了良

好的解决途径[18]. 因此, 可基于预设性能控制框架

设计姿态控制器, 实现姿态跟踪误差在预定义时间

内收敛至平衡点的给定邻域, 并确保在不同变形条

件及干扰影响下均能实现期望的控制性能.
本文针对大尺度变外形、模型不确定性和外部

干扰影响下的高超声速变外形飞行器建模及控制问

题开展研究, 提出了一种可实现预先设定瞬态和稳

态性能的高精度、强鲁棒固定时间控制方法. 本文

的主要贡献如下:
1) 本文研究对象为高超声速下的变外形滑翔

飞行器, 具有一定的特殊性, 且目前对该研究对象

的具体建模与控制的研究还较少, 缺乏相应的参考

资料. 鉴于此, 本文在该飞行器的建模及特性分析

方面进行了较为完备的工作, 具体包括: 建立了变

形过程中由机翼折叠引起的附加力及附加力矩的具

体形式和折叠翼变质心的位置方程; 建立了飞行器

气动模型并开展气动特性分析, 分析了变折叠角对

飞行器气动特性的影响规律, 研究了机翼折叠变形

以及附加力/附加力矩对飞行器闭环动态特性的影

响特性. 本部分工作不仅是本文姿态控制方法设计

的重要基础, 也可为高超声速变外形滑翔飞行器轨

迹规划、制导与控制提供较为可靠的模型依据.
2) 采用固定时间干扰观测器来估计模型不确

定性和外部干扰构成的复合总扰动, 提升了系统的

抗干扰能力. 提出了一种新型固定时间预设性能函

数, 定量描述姿态跟踪误差的瞬态和稳态性能, 并
基于预设性能控制和动态面控制设计了姿态跟踪控

制器, 实现系统的固定时间收敛. 与现有基于滑模

控制的固定时间控制方法相比, 该方法避免了状态

量的分数幂次运算和符号函数, 既减少了计算量,
也克服了由符号函数导致的控制量不连续的问题.
同时, 该方法采用了积分障碍 Lyapunov函数处理

性能约束, 并将其嵌入动态面控制和预设性能控制

相结合的控制方案中, 既简化了设计流程, 又保证

了期望的优异控制性能.
本文其余内容安排如下: 第 1节建立了高超声

速变外形飞行器的运动模型、气动模型和姿态控制

模型; 第 2节提出了一种基于预设性能的固定时间

姿态控制方法, 包括固定时间干扰观测器、预设性

能函数和基于动态面控制的预设性能控制器的设计;
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第 3节进行了仿真验证和结果分析; 第 4节总结了

本文工作并得出结论. 

1    飞行器运动建模及问题描述
 

1.1    研究对象概述

本文以图 1所示的折叠式高超声速变外形飞行

器为研究对象. 作为一种无动力飞行器, 其通常由

助推器运送到某一高度并分离, 依靠自身较大的升

阻比, 借助气动升力以实现宽速域、大空域和长航

程的高速滑翔飞行.

  
机翼完全展开 机翼完全收起

折叠翼 2折叠翼 1

df

df = 0° df = 60° df = 155° 

图 1   高超声速变外形飞行器气动外形及变形过程示意图

Fig. 1    Aerodynamic shape and morphing process of
hypersonic morphing vehicle

 

作为一种含有大尺度变形机构的飞行器, 高超

声速变外形飞行器可根据任务需要和环境变化自主

改变气动外形, 以保证飞行器在任意飞行阶段均具

有优良的气动特性和飞行性能. 折叠式高超声速变

外形飞行器是其中的一种典型形式, 能够通过机翼

的折叠改变自身构型, 以适应于不同的飞行任务.
机翼折叠时, 翼面积减小, 可有效减小阻力, 适合高

速飞行及大范围机动; 机翼展开时, 翼面积增大, 升
阻比增大, 适合高空长航时滑翔, 可有效提高射程.

δf = 0◦

δf = 155◦

相较于传统固定构型飞行器, 折叠式高超声速

变外形飞行器在机身前部多出一对可变形的折叠

翼, 变形过程如图 1所示. 其中, 折叠翼 1和折叠

翼 2同时运动且对称变形, 当  时, 机翼为完

全展开状态; 当  时, 机翼为完全收起状态.
本文仅针对 30 ~ 40 km高度的无动力滑翔段

开展研究, 重点研究该阶段下考虑机翼折叠变形、

模型不确定性和外部干扰影响的高性能姿态控制

方法. 

1.2    飞行器运动模型

考虑如下假设:

假设 1 [19]. 忽略地球自转, 将地球视为均质圆

球, 大气相对地球静止且在相同高度均匀分布.

λ̇ = ϕ̇ = θ̇ = ψ̇v = 0

假设 2[19]. 忽略姿态运动方程中的质心运动耦

合项, 即, 认为 .
假设 3[1−2]. 将飞行器机体视作主刚体, 两侧折

叠翼视作从刚体, 整个飞行器系统可视为由 3个刚

体组成的多刚体系统. 飞行器折叠翼做对称变形,
且翼密度及厚度均匀.

根据假设 1、2, 高超声速变外形飞行器六自由

度运动方程可表示如下:

Ṙ = V sin θ

λ̇ = − V cos θ sinψv
R cosϕ

ϕ̇ =
V cos θ cosψv

R

V̇ =
Xt

m
− g sin θ

θ̇ =
Yt cosσ − Zt sinσ

mV
− g cos θ

V
+
V cos θ
R

ψ̇v = − Yt sinσ + Zt cosσ
mV cos θ

+
V cos θ sinψv tanϕ

R
(1)

α̇ = ωz − tanβ (ωx cosα− ωy sinα)

β̇ = ωx sinα+ ωy cosα

σ̇ = secβ (ωx cosα− ωy sinα)

ω̇x = I2Mtx + I4Mty + I6ωxωz + I7ωyωz

ω̇y = I4Mtx + I1Mty + I8ωxωz − I6ωyωz

ω̇z = I3Mtz + I5ω
2
x − I5ω

2
y + I9ωxωy

(2)

R m V

λ ϕ θ ψv

α β σ

ωx ωy ωz I1 I9

Xt Yt Zt

Mtx Mty Mtz

式中,   为地心距;  ,   分别为飞行器质量和速

度;  ,   分别为经度和纬度;  ,   分别为航迹倾

角和航迹偏角;  ,  ,   分别为攻角、侧滑角和倾侧

角;  ,  ,   为机体轴三通道角速率;    ~   为

飞行器惯量参数, 具体形式见式 (3);  ,  ,   分

别为总阻力、总升力和总侧力,  ,  ,   分

别为滚转、偏航和俯仰通道的合力矩, 其具体形式

见式 (4).

I∗ = IxxIyy − I2xy, I1 =
Ixx
I∗
,

I2 =
Iyy
I∗
, I3 =

1

Izz
, I4 =

Ixy
I∗
, I5 =

Ixy
Izz

I6 = Ixy
Izz − Ixx − Iyy

I∗

I7 =
I2xy + I2yy − IyyIzz

I∗

I8 =
IxxIzz − I2xx − I2xy

I∗
, I9 =

Ixx − Iyy
Izz

(3)

488 自       动       化       学       报 50 卷






Xt

Yt

Zt


︸ ︷︷ ︸

Ft

=


−D
L

Y


︸ ︷︷ ︸

Fa

+


Fsx

Fsy

Fsz


︸ ︷︷ ︸

Fs

=


−CDQASr + Fsx

CLQASr + Fsy

CYQASr + Fsz



Mtx

Mty

Mtz


︸ ︷︷ ︸

Mt

=


Mx

My

Mz


︸ ︷︷ ︸

Ma

+


Msx

Msy

Msz


︸ ︷︷ ︸

Ms

=


CmxQASrbA +Msx

CmyQASrbA +Msy

CmzQASrcA +Msz


(4)

D L Y CD CL

CY Mx

My Mz

Cmx Cmy Cmz

Sr bA

cA QA = ρAV
2/2

ρA Fs

Ms

式中,  ,  ,   分别为阻力、升力和侧力;  ,  ,
 分别为阻力系数、升力系数和侧力系数;   ,
,    分别为滚转力矩、偏航力矩和俯仰力矩;
,  ,   分别为滚转力矩系数、偏航力矩系

数和俯仰力矩系数;   为参考面积,   为参考气动

展长,    为参考气动弦长;    为动压,
 为大气密度, 所采用大气模型见文献 [20].  ,

 的计算公式见式 (5).

Fs = TVB

2∑
i=1

FBsi, Ms =
2∑
i=1

Msi

FBsi = mi

(
δ2si
δt2

+ 2ω × δsi
δt

+

δω

δt
× si + ω × (ω × si)

)

Msi = si × (miTBGg)−misi ×

(
TBH

δv0

δt
+

ω × (TBHv0)

)
− si × FBsi

(5)

i i ω = [ωx, ωy,

ωz]
T v0 = [V, 0, 0]

T
si =

[sxi, syi, szi]
T

i

g = [0, −g, 0]T TVB TBG

TBH

式中,     = 1, 2, 分别表示折叠翼  ;   
 为角速度向量;   为速度向量;  

 为折叠翼  质心位置向量, 其具体推导

过程见下文;   为引力向量;  ,  ,

 均为转换矩阵, 具体形式见式 (6).

TBV = M3 (α)M2 (β)

TVH = M1 (σ)

THG = M3 (θ)M2 (ψv)

TVB = T T
BV

TBH = TBVTVH

TBG = TBVTVHTHG

(6)

M1 M2 M3式中,  ,  ,   为初等转换矩阵, 其形式见文

献 [21].
sx1 = sx2 sy1 = sy2飞行器两侧机翼对称, 则 ,  ,

sz1 = −sz2 O1

E1 (O1x1y1z1) △ACD1

δf0 = 0◦ △ACD2 δf

△ACB δfmax = 155◦

δf0 → δf → δfmax
G1 → G2 → Gn EG1 = ED1/3

E AC G1 G1F⊥CA G2

G2Gp⊥G1F Gp △ACD1

δf ∈
[0, 155◦] Gp G1 F

. 以  为坐标系原点建立折叠翼参考坐标

系    , 如图 2 所示.    表示折叠

翼 2完全展开,  ;   表示折叠角为 ;
 表示折叠翼完全收起,  . 根据假

设 3, 当折叠角逐渐增大时 (  ), 其质

心位置变化为 (  ), 且 ,
 为  中点. 过  作垂线 , 过  作垂

线 , 则  为折叠翼质心位置在 

所构成平面上的投影点, 当折叠角变化时, 即 

,   由  点向  点方向移动.

  

A

y
1

x
1

z1

B

C

E

F

155° − df(°)

D1

H1

D2

H2

G2

G1
Gp

Hn

O1

df

 

图 2   折叠翼几何关系示意图

Fig. 2    Geometric relationship diagram of folding wing
 

O1A O1B O1C

O1A = ah1 O1B = bh1 O1C = ch1 ∠CAD1 =

αh1 ∠O1CA = αh2

根据图 2可知,  ,  ,   均为已知常量,
设 ,  ,  , 令 

,  , 则有如下关系:

xp =
ah1
2

− ah1 cos 2αh1
6

+

ah1 sin 2αh1 cosαh2
6 sinαh2

cos δf

yp =
ah1 sin 2αh1
6 sinαh2

sin δf

zp = ch1 −
(

ah1
2 sinαh2

− ah1 cos 2αh1
6 sinαh2

)
cosαh2 +

ah1 sin 2αh1
6

cos δf
(7)

δf式中, 除折叠角  外, 其他参数均为常量, 故式 (7)
可进一步改写为

sx2 = px1 + px2 cos δf

sy2 = py1 + py2 sin δf

sz2 = pz1 + pz2 cos δf

(8)

3 期 曹承钰等: 高超声速变外形飞行器建模与固定时间预设性能控制 489



px1 px2 py1 py2 pz1 pz2式中,  ,  ,  ,  ,  ,   均为常量, 与式

(7) 中参数一一对应. 

1.3    飞行器气动模型

XA XA = [x1, · · · , xk, · · · , x7]T

[Ma, α, β, δx, δy, δz, δf ]
T

CF CM XA

将影响飞行器气动力系数和气动力矩系数的主

要变量定义为 , 且   =

. 在此基础上建立飞行器气

动参数模型, 即建立  、  与  的函数关系, 即{
CF = fF (XA)

CM = fM (XA)
(9)

CF = [CD, CL, CY ]
T

CM =

[Cmx, Cmy, Cmz]
T

fF fM

式中,    为气动力系数向量;  

 为气动力矩系数向量;  ,   通

常为复杂非线性函数, 其数学模型一般包括代数模

型、微分方程和积分模型等, 其中代数模型形式较

为简单, 本文拟采用代数模型中的多项式模型, 其
一般表达式为

Ci =

N1∑
j1=0

· · ·
Np∑
jp=0

ci(∗)
p∏
k=1

xjkk , i = D, L, Y

Cmi =

N1∑
j1=0

· · ·
Np∑
jp=0

cmi(∗)
p∏
k=1

xjkk , i = x, y, z

(10)

jk xk ci(∗) cmi(∗)∏p
k=1 x

jk
k 0 ≤ jk, Np ≤

3 1 ≤ k, p ≤ 7

式中,   为  的幂次方,   和  为气动参数

对应于乘积项   的气动导数;   

,   . 式 (10) 的详细展开式见式 (11)、
(12).

CL = MaTC0
k, Lα +[

MaTC
δf1

k, Lα, MaTC
δf2

k, Lα
]
δf +

MaTCδx
k, Lαδx, L +MaTCδz

k, Lαδz, L

CD = MaTC0
k,DαD +[

MaTC
δf1

k,DαD, MaTC
δf2

k,DαD

]
δf +

MaTCδx
k,DαDδx,D +MaTC

δy
k,DαDδy,D +[

MaTCδz1
k,DαD, MaTCδz2

k,DαD

]
δz,D

CY = MaTC0
k, Yαβ +[

MaTC
δf1

k, Yα, MaTC
δf2

k, Yα
]
δfβ +

MaTCδx
k, Yαδx, Y +MaTC

δy
k, Yαδy, Y

(11)



Cmx = MaTC0
k,mxαβ +[

MaTC
δf1

k,mxα, MaTC
δf2

k,mxα
]
δfβ +

MaTCδx
k,mxαδx,mx

Cmy = MaTC0
k,myαβ +[

MaTC
δf1

k,myα, MaTC
δf2

k,myα
]
δfβ +

MaTC
δy
k,myαδy,my

Cmz = MaTC0
k,mzα +[

MaTC
δf1

k,mzα, MaTC
δf2

k,mzα
]
δf +

MaTCδz
k,mzαδz,mz

(12)

式中,

Ma = [1, Ma]
T
, δf = [1, δf ]

T, α = [1, α]
T

αD =
[
1, α2

]T
, β = [β]

δx, L =
[
δ2x
]
, δz, L = [δz] , δx,D =

[
δ2x
]

δy,D =
[
δ2y
]
, δz,D =

[
δz, δ

2
z

]T
δx, Y = [δx] , δy, Y = [δy] , δx,mx = [δx]

δy,my = [δy] , δz,mz = [δz]

(13)

高超声速变外形飞行器的气动特性有别于传统

固定构型飞行器, 对其进行气动特性分析有助于深

刻理解飞行器运动特性, 为高精度姿态控制提供可

靠模型基础. 基于式 (10)所描述的飞行器气动模

型, 可计算得到不同工况及不同变形条件下的气动

力系数和气动力矩系数. 式 (10)气动系数所涉及状

态量范围如表 1所示. 对于该飞行器而言, 机翼折

叠变形改变翼面积, 继而影响其升阻特性, 因此, 有
必要研究飞行器升阻特性变化规律. 面向本文所研

究的姿态控制问题, 还应分析飞行器气动力矩系数

的变化规律.
δx = δy = δz = 0◦

δf = 0◦

β = 0◦

α = 6◦

Ma = 5

考虑如下条件: 零舵偏, 即  ;
不考虑变形参数, 零折叠角, 即 ; 零侧滑角,
即 . 在上述条件下, 绘制不同马赫数下升阻

比随攻角变化的曲线, 如图 3所示. 由图可知, 宽速

域下, 升阻比呈先增大后减小趋势, 在  处获

得最大升阻比. 进一步考虑变形影响, 绘制零舵偏、

零侧滑角、  时不同攻角下升阻比随折叠角

变化的曲线, 如图 4所示. 由图可知, 当折叠角为负

时, 随着折叠角逐渐增大并趋近于零, 升阻比呈现

增大趋势, 当折叠角为 0° 时, 升阻比最大; 当折叠

角为正时, 随着折叠角逐渐增大至 90°, 升阻比逐渐
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减小, 折叠角大于 90° 时, 升阻比基本维持不变. 图 5 ~
7给出了不同攻角、侧滑角条件下气动力矩系数随

折叠角变化的曲线. 对于横侧向力矩系数, 必须考

虑侧滑角的影响. 由图 5和图 6可知, 随着折叠角

变化, 滚转力矩系数先增大后减小, 转折折叠角为

60°; 而偏航力矩系数变化则更为复杂, 分别在 0°、

60° 和 90° 改变升降趋势. 对于纵向力矩系数, 即俯

仰力矩系数, 由式 (7) 和图 7可知, 其主要受攻角

 
表 1    气动模型状态量范围

Table 1    State quantity range of aerodynamics model

状态量 符号 取值范围

马赫数 Ma [2, 18] 

攻角 α [0◦, 20◦] 

侧滑角 β [−2◦, 2◦] 

滚转舵偏角 δx [−20◦, 20◦] 

偏航舵偏角 δy [−20◦, 20◦] 

俯仰舵偏角 δz [−20◦, 20◦] 

折叠角 δf [−30◦, 155◦] 
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图 3    升阻比随攻角变化曲线

Fig. 3    Curves of lift-drag ratio varying with
angle of attack
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图 4    升阻比随折叠角变化曲线

Fig. 4    Curves of lift-drag ratio varying with
folding angle
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图 5    滚转力矩系数随折叠角变化曲线

Fig. 5    Curves of rolling moment coefficient
varying with folding angle
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图 6    偏航力矩系数随折叠角变化曲线

Fig. 6    Curves of yawing moment coefficient
varying with folding angle
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图 7    俯仰力矩系数随折叠角变化曲线

Fig. 7    Curves of pitching moment coefficient
varying with folding angle
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和折叠角影响, 折叠变形的影响特性与升阻比基本

保持一致.
通过上述对飞行器气动特性的分析, 可以得到

如下主要结论:
α = 6◦

δf = 0◦

δf = 155◦

1) 对于升阻特性, 当  时, 飞行器升阻比

最大; 折叠变形对升阻比影响较大,   时, 升
阻比最大,   时, 升阻比最小. 因此可以根

据需要设计折叠角剖面, 以达到飞行器增程的目的.

∂Cmz

∂α

δf < 30◦

δf ≥ 30◦

2) 对于俯仰力矩系数, 折叠变形对其数值上的

影响与升阻比类似; 折叠变形影响 , 即影响飞

行器静稳定性, 具体来看, 当  时, 飞行器静

不稳定; 当  时, 飞行器静稳定. 显然, 变形

会进一步增大姿态控制系统的压力.

δf ∈ [0◦, 60◦]

δf ∈ (60◦, 90◦]

δf ∈ (90◦, 155◦]

δf ∈ [0◦, 60◦] δf = 155◦

3) 对于滚转力矩系数和偏航力矩系数, 折叠变

形对其产生不同影响趋势, 同时也与俯仰力矩系数

不同. 总的来说, 当 , 无论是纵向参数

还是横侧向参数, 折叠变形对气动参数的影响成单

调递增或递减趋势, 交联耦合较少; 当 

时, 折叠变形对横侧向气动参数影响趋势发生转折,
且远离力矩平衡状态; 当   时, 折叠

变形对气动参数影响不大, 且会导致机体表面气流

耦合加剧, 增大模型不确定性和外界干扰. 因此, 在
本文中, 仅选用   和   时的变形

参数, 确保获得优良气动特性的同时减轻姿态控制

系统的压力.
4) 侧滑角对滚转力矩系数和偏航力矩系数影

响较大, 折叠变形会进一步增大影响趋势, 且增大

横纵向气动耦合效应. 本文飞行器采用倾斜转弯

(Bank to turn, BTT)方式, 需保证侧滑角为 0°, 以
提升姿态控制性能.

注 1. 对高超声速变外形飞行器而言, 折叠变形

带来的最大影响便是对升阻特性的影响, 变化值最

大可达 1.4. 在实际中, 可根据不同任务需要调整折

叠角, 其带来的机动性和灵活性可有效提高飞行器

任务适应性和实现能力. 同时, 机翼折叠造成的升

阻特性变化, 可对整个飞行弹道产生巨大影响, 有
效提高射程.

δf ∈
[0◦, 60◦] δf = 155◦ δf ∈ [0◦, 60◦]

δf = 155◦

δf ∈
(60◦, 155◦)

注 2. 根据前文结论可知, 变形参数满足 

  或  . 这里是指, 只选择 

和  时的飞行器构型作为中间形态, 飞行器

长时间在该范围内的折叠角剖面下滑翔飞行;  
 为短期过渡形态, 仅在机翼完全折叠时

短暂出现. 

1.4    控制问题描述

考虑模型不确定性及外部干扰, 可将式 (2)改

写为如下形式:{
Ẋ1 = X2

Ẋ2 = f1 + g1u+ d1

(14)

式中, 

X1 = Θ

X2 = Rω

f1 = Ṙω −RI−1ω×Iω

g1 = RI−1

d1 = RI−1∆d1 +∆d2

∆d2 = ∆f1 +∆g1 +∆fδ

u = Mt = fδ (δE)

δE = f−1
δ (u)

(15)

Θ = [α, β, σ]
T

u

δE = [δx, δy, δz]
T

fδ

δE Mt

d1 ∆d1

∆d2 ∆f1 ∆g1 ∆fδ

I ω× R

式中,   为姿态角向量;   为控制力矩

向量,    为等效舵偏角向量,    为

 和  的映射函数, 联立式 (4) ~ (13)即可唯一

确定;   为复合总扰动, 由外部干扰力矩  和模

型不确定项  构成,  ,  ,   表示模型不

确定性导致的偏差量; 矩阵 ,   和  可表示如下:

I =

 Ixx −Ixy 0

−Ixy Iyy 0

0 0 Izz

 (16)

ω× =

 0 −ωz ωy

ωz 0 −ωx
−ωy ωx 0

 (17)

R =

− tanβ cosα tanβ sinα 1

sinα cosα 0

secβ cosα − secβ sinα 0

 (18)

本文所研究的姿态控制问题可总结如下:
d1

d1

u

δE Θ Θd

1) 控制目标. 在飞行器存在总扰动  的情况

下, 设计干扰观测器以实现对  的固定时间精确估

计, 并基于估计结果设计控制力矩 , 继而得到舵

偏角控制量  , 使姿态角   跟踪期望姿态角  ,
满足预先设定的瞬态性能和稳态性能并能适应不同

的变形条件.

d1

∆d1

sin δf cos δf

2) 扰动来源及形式. 由式 (15)可知, 待估计总

扰动为 , 一般由外部干扰和模型不确定性构成.
根据实际经验, 飞行器所受外部干扰力矩  主要

受气流影响. 此外, 飞行器折叠翼大尺度变形会对

惯量参数和等效机体参数产生较大影响. 对转动惯

量而言, 一般难以准确获得变形过程中惯量参数变

化的实时特性, 但结合第 1.3节飞行器气动特性分

析结论和式 (8)可知, 惯量参数主要与  或 

有关, 故可采用式 (19)对飞行器转动惯量进行近似
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计算.

Ixx = Ixx, 0 +
(Ixx, 1 − Ixx, 0)(cos δf, 1 − cos δf )

cos δf, 1 − cos δf, 0

Iyy = Iyy, 0 +
(Iyy, 1 − Iyy, 0)(sin δf, 1 − sin δf )

sin δf, 1 − sin δf, 0

Izz = Izz, 0 +
(Izz, 1 − Izz, 0)(cos δf, 1 − cos δf )

cos δf, 1 − cos δf, 0

Ixy = Ixy, 0 +
(Ixy, 1 − Ixy, 0)(sin δf, 1 − sin δf )

sin δf, 1 − sin δf, 0
(19)

Ixx, 0 Iyy, 0 Izz, 0 Ixy, 0

δf, 1 = 155◦ Ixx, 1 Iyy, 1 Izz, 1 Ixy, 1

δf, 0 = 0◦

∆I ∆f1

∆g1

∆fδ

d1

d1

式中,  ,  ,  ,   分别为转动惯量的

下界, 对应 ;  ,  ,  ,   分

别为转动惯量的上界, 对应 . 因此, 需要考

虑上述惯量参数的估计误差 , 此为偏差量 ,
 的主要来源. 机翼折叠变形还会对气动力系数、

气动力矩系数、质心和压心位置以及等效参考长度

等参数造成不确定影响, 进而引入偏差量 . 综
上可知, 总扰动  包含了复杂多源的不确定性, 且
同样具有快时变、强耦合和强非线性的特点, 有必

要对其进行快速精确估计, 从而增强姿态控制性能.
在本文中, 所考虑总扰动  始终满足假设 4.

Θd δf Θd = [αd, βd, σd]
T

3) 参考指令. 飞行器参考指令主要包括期望姿

态角   和期望折叠角  .    一般

由制导回路给出. 本文采取开环独立变形控制策略,
即折叠翼的变形方案由飞行任务的先验内容提前确

定, 此时的控制方案类似于开环控制, 飞行控制系

统的作用是实现变外形飞行器的变形与飞行协调控

制. 所述折叠翼的变形方案即为折叠角剖面的预先

设计. 在本文中, 参考指令始终满足假设 5.

δR = [δ1, δ2, δ3, δ4]
T

δE

MδδR Mδ

4) 执行机构驱动策略. 实际中, 飞行器跨大空

域、宽速域飞行, 全飞行包线内需采用反作用控制

系统 (Reaction control system, RCS)和气动舵等

多种执行机构来进行复合控制. 考虑到本文仅研究

30 ~ 40 km高度无动力滑翔段的飞行器姿态控制

问题, 故仅以气动舵为执行机构. 根据图 1可知, 飞
行器采用 4 片“十”字形配置尾舵作为控制舵, 尾
舵实际舵偏角向量  , 且    =

,   为舵面控制分配矩阵, 可表示如下:

Mδ =


1

4

1

4
−1

4
−1

4
1

2
0

1

2
0

0
1

2
0

1

2

 (20)

d1, i

|d1, i| ≤ Ld1 |ḋ1, i| ≤ Ld2 Ld1 Ld2

假设 4[2, 9]. 总扰动  有界、连续、一阶可导,
且满足:   ,   , 其中,   ,   

为已知常数.

αd βd σd δf假设 5[22]. 参考指令 ,  ,  ,   均有界、连

续、一阶可导, 其一阶导数也有界、连续.
针对上述控制问题, 本文提出了一种基于固定

时间预设性能的姿态控制方法, 具体控制方案如图 8
所示.

  

一阶滤波器

式 (54)

固定时间干扰观测器

式 (24)

预设性能函数 r(t)

式 (32)

式 (47)

预设姿态跟踪性能

跟踪误差

误差边界

时间
0

0

2 4 0

0

跟踪误差

IB
L
F

跟
踪
误
差

e2
1,i

e1,i

VB,i

d2
1,ir2

1,i→

→0
VB,i→0

→∞

误差转换 (构造 IBLF)

式 (49)、(52)

期望姿态角 Qd

制导指令

−+

舵偏角解算

式 (4)~(13)、式 (20)

预设变外形方案

X1d,iX1,i

e1,i

l1,i h1,i

PPB

PPF

X2,iX2,i

虚拟控制器 c1

式 (57)

控制器 u

式 (61)

+

−z2,i

e2,i

d1,i

ϑ1,i

.

c1,i c1,i

ui

折叠角 df

扰动及
不确定性

预设姿态跟踪性能约束

扰
动
估
计
与
动
态
面
控
制
器

带有复杂
总扰动的
HMV 模型

df

di

 

图 8   飞行器固定时间预设性能控制方案框图

Fig. 8    Flowchart of fixed-time prescribed performance
control for HMV

 

fδ

fδ

Mt δR δE

注 3. 在本文中, 考虑到飞行器模型中  函数

的复杂性, 采用式 (15)表示形式可有效避免  函

数冗长的显式表达, 有利于简化后续控制器的设计

流程. 同时, 基于式 (4) ~ (13)以及式 (20)可确定

,  , 和  三者之间唯一的对应关系. 因此, 以
控制力矩作为待设计控制量并解算得到舵偏角具有

充分可行性. 

2    基于预设性能的固定时间姿态控制

方法
 

2.1    预备知识

为便于后续控制方法设计, 下面将介绍本文所
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用到的定义及引理.
Rn n R+

a = [a1, a2, a3]
T

b ∈ R3 a× b

a× b = S(a)b

定义 1. 1)   表示  维欧氏空间,   表示正

实数; 2) 对于向量  和 ,  
表示两向量叉乘,  , 其中,

S(a) =

 0 −a3 a2

a3 0 −a1
−a2 a1 0


a∗ = [a∗, 1, a∗, 2, · · · , a∗, n]T

a∗, i (i = 1, 2, · · · , n) a∗ n = 3

(i = 1, 2, 3) ∥a∗∥
a∗ x ∈ R p ∈ R ⌊x⌋p =

sgn(x)|x|p sgn(x)

3 )  对任意向量  ,

 为  的分量形式, 当  时,
除非特别说明, 一般省略其后缀 ,  
为向量  的二范数; 4) 对 ,  , 令 

,   为符号函数.
D

V (x) D
ẋ = f(x)

D
x D V (x) → ∞ x(0) ∈ D
∀t ≥ 0, V (x(t)) ≤ b b

定义 2[23]. 令  为一包含原点的开区域, 积分障

碍 Lyapunov 函数 (Integral barrier Lyapunov
function, IBLF)    为定义在   上关于系统

 的标量函数, 它具有以下特性: 1) 光滑、正

定; 2)   上的每个点的一阶连续偏导数存在; 3) 当
 趋向  的边界时,  ; 4) 当  时,

, 其中,   为某个正常数.

C1 V (x) ∥π1∥ ≤
V (x) ≤ ∥π2∥ V̇ (x) ≤ c1V (x) + c2, x(t)

π1 π2 κ∞ c1 c2

引理 1[24]. 对于初始条件有界的系统, 若存在一

个   连续且正定的 Lyapunov函数 , 满足 

, 若   则系统的解 

一致有界, 其中,  ,   为  类函数,  ,   为正

常数.
Q1 N1引理 2[25]. 定义开集  及区间 :{

Q1 := {q1 ∈ R : −kb < q1 < kb} ⊂ R, kb ∈ R+

N1 := Rl ×Q1 ⊂ Rl+1, l ∈ R+

考虑系统

Q̇0 = h1(t, Q0) (21)

Q0 := [q1, q2]
T ∈ N1 h1 := R+ ×N1 → Rl+1

t q1 t

R+ ×N1 VL1 :=

Q1 → R+ VL2 := Rl → R+

式中,     与     

分段连续于 , 局部 Lipschitz于 , 且一致于  和

.  假设存在连续可微的正定函数  

  和  , 满足:{
lim

|q1|→kb
VL1(q1) = ∞

π3(∥q2∥) ≤ VL2(q2) ≤ π4(∥q2∥)
(22)

π3 π4 κ∞ V (Q0) = VL1(q1) +

VL2(q2) q1(0) ∈ Q1

式中,   和   均为  类函数. 令 

,  , 若满足:

V̇ =
∂V

∂Q0
h1 ≤ −c3V + c4 (23)

∀t ∈ [0, ∞) q1(t) ∈ Q1 c3 c4则 ,  , 其中,  ,   为正常数. 

2.2    固定时间干扰观测器设计

d1

基于文献 [26], 本节设计了一种固定时间干扰

观测器, 可实现对总扰动  的固定时间精确估计.

观测器形式如下:
ż1, i = z0, i +

kz1, i
ε0, i

φ1

(
X2, i − z1, i

ε0, i

)
+ z2, i

ż2, i =
kz2, i
ε0, i

φ2

(
X2, i − z1, i

ε0, i

) (24)

z0 = f1 + g1u z1, i z2, i

φ1 (x) φ2 (x)

式中,  ,  ,   为观测器状态量; 修
正项 ,   的形式如下:{

φ1 (x) = ⌊x⌋γ1 + ⌊x⌋γ2

φ2 (x) = ⌊x⌋2γ1−1
+ ⌊x⌋2γ2−1

(25)

kz1, i kz2, i ,   为观测器增益, 满足{
kz1, i, kz2, i ∈ R+

∣∣∣kz1, i ≥ 2
√
kz2, i

}
(26)

ε0, i ∈ (0, 1) γ1 ∈ (0.5, 1) γ2 ∈ (1, 1.5)   为放大因子;  ,  .
定义观测误差: {

ez1, i = X2, i − z1, i

ez2, i = d1, i − z2, i
(27)

zηj, i = ezj, i (ε0, it)/ε
2−j
0, i j = 1, 2令 ,  , 可得

żη1, i = − kz1, i (⌊zη1, i⌋γ1 + ⌊zη1, i⌋γ2) + zη2, i

żη2, i = − kz2, i

(
⌊zη1, i⌋2γ1−1

+ ⌊zη1, i⌋2γ2−1
)
+

ε0, iḋ1, i
(28)

zη, i = [zη1, i, zη2, i]
T

d2, i = ε0, iḋ1, i定义 ,  .

zη, i

根据文献 [26]的定理 1可知, 对于系统 (28),
误差向量  将在固定时间内收敛至原点的某个邻

域内, 收敛域可表示如下:{
E1, i =

{
zη, i ∈ R2

∣∣Vz (zη, i) ≤ Vz1, i
}
, d3, i > 1

E2, i =
{
zη, i ∈ R2

∣∣Vz (zη, i) ≤ Vz2, i
}
, d3, i ≤ 1

(29)Vz1, i := (d3, i)
2γ1

2γ1−1

Vz2, i := (d3, i)
2γ2

2γ2−1

(30)

收敛时间上界可表示如下:
Tz1, i =

2γ2
c01 (γ2 − 1)

(d3, i)
−γ1(γ2−1)

γ2(2γ1−1) , d3, i > 1

Tz2, i =
1

c01

(
2γ1

(1− γ1)
+

2γ2
(γ2 − 1)

)
, d3, i ≤ 1

(31)

d3, i = 2c02d2, i/c01 c01, c02 ∈ R+式中,  ,   为常数.

z2, i

Tz1, i Tz2, i d1, i

综上所述, 当总扰动满足假设 3条件时, 采用

式 (24) 所示干扰观测器, 可保证   在固定时间

,   内实现对  的精确估计.
c1注 4. 对于式 (28)所示观测器系统, 当参数 ,

494 自       动       化       学       报 50 卷



c2 ε0, i → 0 Vz1, i, Vz2, i → 0 确定后, 若  , 则  , 即干扰

观测器系统可在理论上实现精确收敛. 与传统的扰

动估计方法如扩张状态观测器[1]、干扰观测器[13] 不

同, 本部分采用的干扰观测器可以实现固定时间精

确收敛, 适用于一些需要快速响应的实时任务. 

2.3    固定时间预设性能函数设计

为定量描述姿态跟踪性能, 本节基于固定时间

控制理论建立了一个新型固定时间预设性能函数

(Prescribed performance function, PPF). 该性能

函数的形式及性质由定理 1给出.
ρ(t)定理 1. 考虑性能函数 , 其一阶导数为

ρ̇(t) =

{
− α0 (α01ρe(t)

σ1 + α02ρe(t)
σ2) , ρe(t) > 0

0, ρe(t) = 0
(32)

式中, 

σ1 =

(
m1

m2

)sgn(1−|ρe(t)|)

σ2 =

(
n1
n2

)sgn(1−|ρe(t)|)

ρe(t) = ρ(t)− ρ∞

(33)

α0 α01 α02 ∈ R+ α0α01 = α1

α0α02 = α2 m1 m2 n1 n2 ∈ R+

m1 < m2 n1 < n2 ρ0 ρ∞

ρ(t = 0) = ρ0 ρ(t→ ∞) = ρ∞ ρ0 >

ρ∞ > 0 ρ(t) T0 ρ∞

t > T0 T0

式中,  ,  ,   均为常数, 且 ,
;  ,  ,  ,   为整奇数, 且满

足 ,  ;   和  分别为性能函数初

值和终值, 即 ,  , 且 

. 此时,   可在时间  内收敛至 , 并在

 后保持不变, 且  满足:

T0 < T0,max = min {T01,m, T01, n}+

min {T02,m, T02, n} (34)

证明. 建立如下 Lyapunov函数:

V0 =
1

2
(ρ(t)− ρ∞)

2 (35)

V0对  求导可得

V̇0 = (ρ(t)− ρ∞) ρ̇(t) =

− α1(2V0)
1+σ1

2 − α2(2V0)
1+σ2

2 (36)

V̇0 ρ(t)

ρ(t)

由式 (36)可知,   负定, 因此  是稳定的. 基于文

献 [27], 为进一步获得  收敛时间的上界, 可将其

收敛过程划分为两个阶段. 因此, 式 (32)可改写为

ρ̇(t) =

− α1ρe(t)
m2
m1 − α2ρe(t)

n2
n1 , ρe(t) ≥ 1

− α1ρe(t)
m1
m2 − α2ρe(t)

n1
n2 , 0 ≤ ρe(t) < 1

(37)

ρe(t)≥ 1 y1=ρe(t)
1−m2/m1

1−m2/m1 < 0 y1 ∈ (0, 1] ρe(t) =

1) 当  时, 定义辅助变量 ,

考虑到  ,  因此    ,    

y1
m1

m1−m2, 则可得

ẏ1 = −m1 −m2

m1

(
α1 + α2y1

n2m1−n1m2
n1(m1−m2)

)
(38)

β1 = n2m1−n1m2

n1(m1−m2)
β1 − 1 = m1(n2−n1)

n1(m1−m2)
< 0

β1 < 1

令 , 则 ,

即 . 式 (38) 可进一步改写为

m1

m2 −m1

dy1
dt

= α1 + α2y1
β1 ⇔

1

α1 + α2y1β1
dy1 =

m2 −m1

m1
dt (39)

然后, 对式 (39)两端分别进行积分, 可得

φ(y1) =

∫ y1

0

1

α1 + α2y1β1
dy1 =

m2 −m1

m1
t (40)

φ(y1) y1 ∈ (0, 1] t =

T01 y1 = 1 T01

式中,   在  上单调递增, 当且仅当 

 时,  , 因此   可由式 (41)得到.

T01 =
m1

m2 −m1

∫ 1

0

1

α1 + α2y1β1
dy1 <

m1

m2 −m1

∫ 1

0

1

α1 + α2y1
dy1 =

m1

m2 −m1

1

α2
ln
(
1 +

α2

α1

)
:= T01,m (41)

y1 = ρe(t)
1−n2/n1同理, 若定义辅助变量 , 则

T01 <
n1

n2 − n1

1

α1
ln
(
1 +

α1

α2

)
:= T01, n (42)

0 ≤ ρe(t) < 1 y2 =

ρe(t)
1−m1/m2 0 < 1−m1/m2 < 1 y2 ∈

[0, 1) ρe(t) = y2
m2

m2−m1

2) 当  时, 定义辅助变量  
, 考虑到 , 因此,  

,  . 与式 (38) ~ (40)推导过程

类似, 可得如下关系:

φ(y2) =

∫ y2

1

1

α1 + α2y2β2
dy2 =

m1 −m2

m2
t (43)

β2 = n1m2−n2m1

n2(m2−m1)
< 1 φ(y2) y2 ∈ [0,

1) t = T01 + T02 y2 = 0

T02

式中,  ,   在定义域 

 上单调递减, 当且仅当   时,  ,
因此  可由式 (44)得到.

T02 =
m2

m2 −m1

∫ 0

1

1

−α1 − α2y2β2
dy2 <

m2

m2 −m1

∫ 0

1

1

−α1 − α2y2
dy2 =

m2

m2 −m1

1

α2
ln
(
1 +

α2

α1

)
:= T02,m (44)

y2 = ρe(t)
1−n1/n2同理, 若定义辅助变量 , 则

T02 <
n2

n2 − n1

1

α1
ln
(
1 +

α1

α2

)
:= T02, n (45)

因此, 结合式 (41)、式 (42)、式 (44)和式 (45),
可得
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T0 = T01 + T02 <

(min {T01,m, T01, n}+

min {T02,m, T02, n}) := T0,max (46)

t ≤ T0 limt≤T0 ρ(t) = ρ∞ t > T0

ρ̇(t)=0 ρ(t)

综上, 当  时,  ; 当 

时,  , 即   保持不变.  □

注 5. 通过本文所提出的预设性能函数, 可实现

在预期固定时间内完成控制任务. 图 9给出了不同

预期收敛时间上界及稳态误差边界的性能函数变化

曲线, 由图可知, 可根据实际控制任务, 预先设定性

能函数的收敛特性, 以定量约束姿态跟踪的瞬态性

能和稳态性能.
  

0 1 2
t /s

3 4
−5

−3

0

3

5

2 3
−0.5

0
0.5

3 4
−0.2

0
0.2

r(
t)

Tc = 1 s, r0 = 3, r∞ = 0.01
Tc = 2 s, r0 = 5, r∞ = 0.01
Tc = 3 s, r0 = 5, r∞ = 0.1

 

图 9   不同预设性能函数的变化曲线

Fig. 9    Curves of different PPF 

2.4    预设性能姿态控制器设计

在本节中, 为定量描述姿态跟踪性能, 定义如

下预设性能约束:

−δ1, iρ1, i(t) < e1, i < δ2, iρ1, i(t) (47)

ρ1, i(t) δ1, i δ2, i ∈ R+

ρi(t) = ρi

(t) e1, i

式中,   为前文所定义性能函数;  ,  
为常数; 为简便描述, 定义 , 即省略下标

;   为定义的姿态角跟踪误差:

e1, i = X1, i −X1d, i (48)

接下来基于动态面控制技术设计姿态跟踪控制器.
步骤 1. 基于定义 2, 定义积分障碍 Lyapunov函

数如下:

V1 =

3∑
i=1

VB, i(e1, i, ρ1, i)

VB, i(e1, i, ρ1, i) = (1− ℓ1)

∫ e1, i

0

sδ21, iρ
2
1, i

δ21, iρ
2
1, i − s2

ds +

ℓ1

∫ e1, i

0

sδ22, iρ
2
1, i

δ22, iρ
2
1, i − s2

ds

(49)

式中,

ℓ1 =

{
1, e1, i ≥ 0

0, e1, i < 0
(50)

V1对  求导可得

V̇1 =

3∑
i=1

(η1, i + λ1, iė1, i) =

3∑
i=1

(
η1, i + λ1, i

(
X2, i − Ẋ1d, i

))
(51)

式中,

λ1, i = (1− ℓ1)
e1, iδ

2
1, iρ

2
1, i

δ21, iρ
2
1, i − e21, i

+ ℓ1
e1, iδ

2
2, iρ

2
1, i

δ22, iρ
2
1, i − e21, i

η1, i = (−1 + ℓ1)

∫ e1, i

0

2s3δ21, iρ1, iρ̇1, i(
δ21, iρ

2
1, i − s2

)2 ds −
ℓ1

∫ e1, i

0

2s3δ22, iρ1, iρ̇1, i(
δ22, iρ

2
1, i − s2

)2 ds
(52)

定义角速度跟踪误差为

e2, i = X2, i − χ1, i (53)

χ1, i χ1, i式中,   为虚拟控制器, 将  通过一阶滤波器,
可得

ε1, iϑ̇1, i = χ1, i − ϑ1, i, ϑ1, i(0) = χ1, i(0) (54)

ε1, i ∈ R+ ϑ1, i ϑ̇1, i

χ1, i χ̇1, i ζ1, i =

ϑ1, i − χ1, i ξ1, i = ϑ̇1, i − χ̇1, i V̇1

式中,   为滤波时间常数;   和  分别

为   和    的估计值, 定义其估计误差为  
,  . 因此,   可改写为

V̇1 =

3∑
i=1

(
η1, i + λ1, i(X2, i − Ẋ1d, i)

)
=

3∑
i=1

(
η1, i + λ1, i(e2, i − Ẋ1d, i + χ1, i)

)
=

3∑
i=1

(
η1, i + λ1, i(e2, i − Ẋ1d, i + ϑ1, i − ζ1, i)

)
(55)

对式 (55)应用 Young不等式, 可得

λ1, i(e2, i − ζ1, i) ≤
2(1− ℓ1)e

2
1, iδ

4
1, iρ

4
1, i(

δ21, iρ
2
1, i − e21, i

)2 +

2ℓ1e
2
1, iδ

4
2, iρ

4
1, i(

δ22, iρ
2
1, i − e21, i

)2 +
e22, i + ζ21, i

2
=

2λ21, i +
e22, i + ζ21, i

2
(56)
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χ1, i因此, 虚拟控制器  可设计为χ1, i = Ẋ1d, i − 2λ1, i −
η1, i
λ1, i

− k1, ie1, i, e1, i ̸= 0

χ1, i = Ẋ1d, i, e1, i = 0
(57)

k1, i ∈ R+式中,   为控制增益.
e2 = X2 − χ1步骤 2. 考虑到 , 可得

ė2 = Ẋ2 − χ̇1 = f1 + g1u+ d1 − χ̇1 (58)

d1为估计总扰动 , 可依据式 (24)建立干扰观测

器. 在步骤 2中, 定义如下 Lyapunov函数:

V2 = V1 +
1

2
eT2e2 (59)

对式 (59)求导可得

V̇2 = V̇1 + eT2 (f1 + g1u+ d1 − χ̇1) (60)

d̂1 = z2 ˆ̇χ1 = ϑ̇1, i考虑到 ,  , 姿态跟踪控制器可

设计为
u = g−1

1 ue

ue, i = −f1, i − z2, i + ϑ̇1, i −
(
k2, i +

3

2

)
e2, i

(61)

k2, i ∈ R+式中,   为控制增益. 

2.5    固定时间稳定性分析

本节对闭环系统进行稳定性分析, 各状态变量

的有界性以及跟踪误差的收敛特性由定理 2给出.

d1 u

e1, i

e2, i e1, i

定理 2. 针对式 (14)所描述的飞行器姿态跟踪

控制系统, 基于固定时间干扰观测器 (24)对总扰动

 的精确估计, 设计控制器   (联立式 (57) 和式

(61)), 可得到如下结论: 1) 闭环系统跟踪误差 

和  均一致最终有界; 2) 姿态跟踪误差  将在

固定时间内收敛至预设性能边界 (Prescribed per-
formance bound, PPB)内; 3) 在整个时域内, 预先

设定的性能约束条件 (47)可得到满足.
证明. 联立式 (55)和式 (60), 可得

V̇2 = V̇1 +

3∑
i=1

(
− e2, iez2, i + e2, iξ1, i −

(
k2, i +

3

2

)
e22, i

)
(62)

对于式 (62), 应用 Young不等式, 可得

3∑
i=1

(−e2, iez2, i + e2, iξ1, i) ≤

3∑
i=1

(
e22, i + e2z2, i

2
+
e22, i + ξ21, i

2

)
(63)

V̇1对于 , 联立式 (55) ~ (57), 存在如下关系:

V̇1 ≤ −
3∑
i=1

[
k1, iρ

2
1, ie

2
1, i

(
(1− ℓ1)δ

2
1, i

δ21, iρ
2
1, i − e21, i

+

ℓ1δ
2
2, i

δ22, iρ
2
1, i − e21, i

)]
+

1

2

3∑
i=1

(
e22, i + ζ21, i

)
(64)

将式 (64)和式 (63)代入式 (62), 可得

V̇2 ≤−
3∑
i=1

k1, iλ1, ie1, i +
1

2

3∑
i=1

(
e22, i + ζ21, i

)
+

3∑
i=1

(
e22, i +

e2z2, i + ξ21, i
2

)
+

3∑
i=1

(
−k2, ie22, i −

3e22, i
2

)
=

−
3∑
i=1

k1, iλ1, ie1, i −
3∑
i=1

k2, ie
2
2, i +

1

2

3∑
i=1

(
e2z2, i + ζ21, i + ξ21, i

)
(65)

e1, i

VB, i(e1, i, ρ1, i) ≤ λ1, ie1, i

根据文献 [28]中定理 1可知, 对于式 (49)所示

积分障碍 Lyapunov函数, 当  始终处于式 (47)
所述性能约束之内时,   恒

成立. 因此, 可得到如下关系:

−
3∑
i=1

k1, iλ1, ie1, i −
3∑
i=1

k2, ie
2
2, i ≤

−
3∑
i=1

k1, iVB, i(e1, i, ρ1, i)−
3∑
i=1

k2, ie
2
2, i ≤

− k∗1

3∑
i=1

VB, i(e1, i, ρ1, i)− 2k∗2

3∑
i=1

e22, i/2 =

− k∗1V1 − 2k∗2(V2 − V1) = (2k∗2 − k∗1)V1 − 2k∗2V2
(66)

k∗1 = min {k1, i} k∗2 = min {k2, i} i = 1, 2, 3

ez2, i

ζ1, i ξ1, i

式中,  ,  ,  .

然后, 基于文献 [29]和第 2.2节所述固定时间干扰

观测器收敛特性, 干扰观测器观测误差 , 滤波

器估计误差 ,   均有界, 并且均可通过参数整

定收敛至极小值. 换言之, 总存在如下关系:

1

2

3∑
i=1

(
e2z2, i + ζ21, i + ξ21, i

)
≤ ı1 (67)

ı1 ∈ R+ V̇2式中,   为一足够小的常数. 因此,   满足:

V̇2 ≤ (2k∗2 − k∗1)V1 − 2k∗2V2 +

1

2

3∑
i=1

(
e2z2, i + ζ21, i + ξ21, i

)
≤ −ℏ1V2 + ı1 (68)
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ℏ1 = min {2k∗2 , k∗1}式中,  . 解不等式 (68), 可得

0 ≤ V2(t) ≤
(
V (0)− ı1

ℏ1

)
e−ℏ1t +

ı1
ℏ1

≤

V2(0)e
−ℏ1t +

ı1
ℏ1

(69)

e1, i e2, i

e1, i

e1, i

e1, i

基于式 (69)和引理 1, 可知闭环系统跟踪误差

 和  均一致最终有界. 进一步根据定义 2和引

理 2可知, 姿态跟踪误差  始终不超出预设性能

约束 (47). 与此同时, 当  始终满足性能约束时,
基于式 (47)所建立的不等式关系, 易证明  将在

固定时间内收敛至预设的极小边界内.  □

ρ∞

注 6. 本文闭环控制系统的固定时间稳定性由

所设计性能函数保证, 且该性能函数具有如下特性:
系统调节时间上界与控制参数和初始状态无关, 而
是根据实际需要预先设定. 根据文献 [30]可知, 当
稳态边界值  足够小时, 可认为跟踪误差系统是

固定时间稳定的.
注 7. 与现有研究中的有限时间或固定时间控

制方法 (如文献 [2]和 [4])相比, 本节方法避免了状

态量的分数次幂和符号函数的使用, 极大地降低了

计算量和简化了控制器结构. 此外, 固定时间干扰

观测器可由线性观测器代替, 仍可基于性能函数获

得优异的快速收敛能力, 实际中可以根据计算能力

和收敛性能的实际需求选择相应的观测器. 这也进

一步说明了所提出的控制方法的灵活性. 

3    仿真验证与结果分析

本节将基于所建立飞行器运动模型和所设计姿

态控制器开展仿真验证. 针对飞行器滑翔飞行过程

中的某一段, 进行姿态控制基本性能仿真, 以验证

飞行器姿态跟踪性能和所提出控制方法的有效性;
同时, 为了进一步验证所提出方法的鲁棒性, 进行

参数拉偏和注入干扰等相关内容的适应性仿真.
仿真 1: 基本性能仿真. 在不考虑模型不确定性

和外部干扰的情况下, 选取某一工作点进行飞行器

滑翔段六自由度运动仿真, 飞行器机体参数如表 2
所示, 仿真初始条件设置如表 3所示. 具体来说:

1) 采用式 (57)和式 (61)所示控制器, 不采用

观测器, 参数设置如表 3所示.
2) 为验证飞行器在不同变形条件 (变形量和变

形速率)下的姿态跟踪性能和动态特性, 分别设计

了多段不同的折叠角剖面.
3) 姿态角期望指令为预先设定, 如图 10所示.
仿真 2: 适应性仿真. 考虑模型不确定性和外部

干扰, 总扰动参数设置如表 3所示. 选取与仿真 1
相同的初始条件, 进行飞行器滑翔段六自由度运动

仿真. 具体来说:

1) 采用式 (57)和式 (61)所示控制器, 并采用

式 (24)所示干扰观测器对总扰动进行精确估计, 参

数设置如表 3所示.

2) 飞行器变外形策略一般由前端轨迹及制导

回路给出, 在仿真中, 折叠角和期望姿态角均为预

先给定的开环剖面.

3) 将本文所提出控制方法 (记为 FxTPPC) 分

别与文献 [31]中的动态面控制方法 (记为 DSC)和

文献 [32]中的预设性能动态面控制方法 (记为 PP-

DSC)进行对比, 且均采用式 (24)所示干扰观测器.

 
表 2    高超声速变外形飞行器机体参数

Table 2    Body parameters of HMV

参量 符号 数值 单位

机身质量 mf 2 950 kg

折叠翼质量 m1, m2 55 kg

x  主轴转动惯量 Ixx [283, 298] kg·m2

y  主轴转动惯量 Iyy [2 679, 2 722] kg·m2

z  主轴转动惯量 Izz [2 528, 2 630] kg·m2

惯量积 Ixy [163, 169] kg·m2

参考面积 Sr 1.8 m2

参考气动弦长 cA 2.4 m

参考气动展长 bA 1.1 m

 
表 3    仿真参数设置

Table 3    Setting of simulation parameters

参数类型 参数值

初始状态参数

H = 35 V = 3 200   km,    m/s

λ = 120◦ ϕ = 20◦ θ = −1◦ ψv = 10◦  ,   ,   ,  

α = 8◦ β = 1◦ σ = 18◦  ,   ,  

ωx = ωy = ωz = 0 δx = δy = δz = 0  ,  

控制参数

ρ0 = [ρ0, 1, ρ0, 2, ρ0, 3]
T = [5, 3, 5]T 

ρ∞ = [ρ∞, 1, ρ∞, 2, ρ∞, 3]
T = [0.2, 0.1, 0.3]T 

m1, i = 3 m2, i = 5 n1, i = 5 n2, i = 7  ,   ,   ,  

α01, i = 0.15 α02, i = 0.2 δ1, i = δ2, i = 1  ,   ,  

k1, i = k2, i = 2 k3, i = k4, i = 4  ,  

ε1, i = 0.02 γ1, i = 0.6 γ2, i = 1.4  ,   ,  

kz1, i = 4 kz2, i = 4 ε0, i = 0.2  ,   ,  

仿真步长 td  = 0.01 s

外部干扰项

∆d1, 1 = 500 (− cos(πt/20) + sin(πt/40)) N · m 

∆d1, 2 = 300 (− cos(πt/30) + sin(πt/60)) N · m 

∆d1, 3 = 1 000 cos(πt/30) sin(πt/20) N · m 

模型不确定项

∆CL = ∆CD = ∆CY = ±20% 

∆Cmx = ∆Cmy = ∆Cmz = ±20% 

∆Ixx = ∆Iyy = ∆Izz = ∆Ixy = ±20% 

∆Sr = ∆bA = ∆cA = ±5% 
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∫ Tf

0
t∥e1∥dt

在仿真中, 为定量描述 3种方法下的姿态跟踪性

能, 定义姿态跟踪累计误差 CE, CE =  .

对于第 1.4节所述外部干扰和模型不确定性, 本文

仿真通过干扰注入和参数拉偏进行模拟, 具体见表 3.
图 10 ~ 12分别给出了仿真 1的姿态角跟踪曲

线、姿态角跟踪误差曲线和姿态角速度变化曲线.
由图 10 ~ 12 可知, 可将整个仿真过程分为 3 段:
1) 0 ~ 4 s, 姿态角跟踪误差从一较大值收敛至零,
该过程中飞行器姿态角速度剧烈变化; 2) 4 ~ 10 s,
姿态角跟踪误差已收敛至零附近, 姿态角速度也趋

近于零; 3) 10 ~ 20 s, 跟踪一组三角函数型姿态角

指令, 姿态角速度持续变化.
2◦/s

6◦/s 10◦/s

10−3◦

0.05◦

2× 10−4◦ 0.1◦

由图 13可知, 在每一段, 均令折叠角分别以 ,
 和  的速度变化, 直至区间终点. 结合图 10、

11可知, 在不同变形条件, 采用本文所提出的控制

方法均可以实现较高品质的控制性能. 在 0 ~ 4 s
阶段, 各通道稳态误差均能在预设时间 2 s内收敛

至  内, 并在 4 ~ 10 s阶段保持这一误差区间;
在 10 ~ 20 s阶段, 攻角误差不超过 , 侧滑角误

差不超过 , 倾侧角误差不超过 .
图 14 ~ 19分别给出了仿真中各段的气动力/

力矩和附加力/力矩变化曲线. 综合图 14 ~ 19, 可
得到如下结论:

1) 机翼折叠变形对气动力影响较大, 主要是对

飞行器升阻特性的影响, 但变形对气动力矩影响较

小. 机翼折叠变形对附加力矩影响远大于对附加力

的影响. 总体来看, 折叠角变化率越大, 所产生的附

加力及附加力矩越大.
2) 折叠变形引起的附加力与气动力相差较大,

附加力远小于相应通道的阻力、升力和侧力. 折叠
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图 10    仿真 1姿态角跟踪曲线

Fig. 10    Tracking curves of attitude angle in
Simulation 1
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图 11    仿真 1姿态角跟踪误差曲线

Fig. 11    Curves of attitude angle tracking
error in Simulation 1
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图 12    仿真 1姿态角速度变化曲线

Fig. 12    Curves of attitude angular
velocity in Simulation 1
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图 13    仿真 1折叠角变化曲线

Fig. 13    Curves of folding angle in Simulation 1
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变形引起的附加力矩与气动力矩基本相当, 并且,
俯仰通道的附加力矩最大, 远高于偏航通道附加力

矩, 滚转通道附加力矩最小. 由此说明变形机构产

生的附加力矩是飞行器所受力矩的主要来源, 执行

机构需产生相应控制力矩抵消附加力矩并达到跟踪

期望姿态指令的目标, 也进一步说明了本文控制方

法对变外形的适应能力.
3) 变形过程中, 附加力和附加力矩受姿态角速

度变化影响较大, 远大于其受折叠角变化率的影响.
尤其是初始姿态稳定控制阶段, 当姿态角速度较大

时, 变形所导致的附加力及附加力矩将急剧增大.

这说明附加力及附加力矩与状态 (尤其是姿态角速

度)严重耦合, 若要实现快速收敛的瞬态性能, 必然

引起极大的附加力矩, 但本文控制方法仍可以实现

较高品质的控制性能.
图 20 ~ 22分别给出了仿真 2攻角、侧滑角和

倾侧角的跟踪曲线; 图 23给出了仿真 2总扰动及

其观测误差的变化曲线; 图 24 ~ 26分别给出了仿

真 2等效舵偏角、折叠角和姿态角跟踪累积误差的

变化曲线. 结合图 20 ~ 22和图 26可知, 在收敛时

间上, FxTPPC方法最短, PPDSC方法次之, DSC
方法最长; 在稳态精度上, FxTPPC方法最优, 可
确保姿态角跟踪误差始终处于预设性能约束内, 而
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图 14    仿真 1气动力和附加力变化曲线 (0 ~ 3 s)
Fig. 14    Curves of aerodynamic force and additional force

in Simulation 1 (0 ~ 3 s)
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图 15    仿真 1气动力和附加力变化曲线 (5 ~ 9 s)
Fig. 15    Curves of aerodynamic force and additional force

in Simulation 1 (5 ~ 9 s)
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图 16    仿真 1气动力和附加力变化曲线 (11 ~ 16 s)
Fig. 16    Curves of aerodynamic force and additional force

in Simulation 1 (11 ~ 16 s)
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图 17    仿真 1气动力矩和附加力矩变化曲线 (0 ~ 3 s)
Fig. 17    Curves of aerodynamic torque and additional

torque in Simulation 1 (0 ~ 3 s)
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DSC方法则不能全程保证, 且稳态误差最大. 从图 23
可以看出, 本文所设计的固定时间干扰观测器可实

现对模型不确定性和外部干扰共同构成的复杂总

扰动的精确估计. 由图 24可知, 在 FxTPPC方法

下, 舵偏角平滑变化, 无饱和, 无抖振. 综合来看,
即使在模型不确定性和外部干扰作用下, 本文提出

的 FxTPPC 方法仍能实现较高品质的姿态控制,
相比于 PPDSC方法和 DSC方法, FxTPPC方法

具备更优异的控制性能, 即收敛速度更快, 超调量
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图 18    仿真 1气动力矩和附加力矩变化曲线 (5 ~ 9 s)
Fig. 18    Curves of aerodynamic torque and additional

torque in Simulation 1 (5 ~ 9 s)
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图 19    仿真 1气动力矩和附加力矩变化曲线 (11 ~ 16 s)
Fig. 19    Curves of aerodynamic torque and additional

torque in Simulation 1 (11 ~ 16 s)
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图 20    仿真 2攻角跟踪曲线

Fig. 20    Tracking curves of angle of
attack in Simulation 2
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图 21    仿真 2侧滑角跟踪曲线

Fig. 21    Tracking curves of angle of
sideslip in Simulation 2
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图 22    仿真 2倾侧角跟踪曲线

Fig. 22    Tracking curves of bank angle in Simulation 2
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更小, 稳态误差更小, 进一步说明了本文方法的有

效性与鲁棒性. 

4    结论

针对一种新型折叠式高超声速变外形飞行器,
本文建立了飞行器完整运动模型并开展了气动特性

分析和运动特性分析, 在此基础上, 充分考虑不同

变形条件、模型不确定性和外部干扰对飞行器姿态

控制的影响, 融合基于固定时间干扰观测器的扰动

补偿控制、基于固定时间性能函数的预设性能控制

和动态面控制的复合控制方案, 设计了一种新型固

定时间姿态控制方法. 此外, 本文还进行了滑翔段

某工况下的对比仿真, 仿真结果表明, 本文所提出

的控制方法在大尺度变形、模型不确定性和外部干

扰影响下可实现预先设定的姿态跟踪瞬态和稳态性

能, 充分说明了本文所提出方法的有效性和鲁棒性.
在今后的工作中, 为进一步提高高超声速变外形飞

行器在高不确定性和强干扰环境下的姿态控制精度

和控制器的鲁棒性, 可从以下几个方面进一步完善

本文工作: 1) 如何降低初值、过程噪声等对观测器

的影响, 并进一步提升观测器系统的收敛能力, 是
进一步提升本文控制方法鲁棒性的关键; 2) 实际中

往往存在执行机构控制能力不足的问题, 如何在保

证姿态跟踪瞬态性能和稳态性能的同时降低本文控

制方法在姿态响应初始时刻对控制量的需求以避免

控制饱和, 也是后续需要关注的重点.
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