
 

 

高超声速变形飞行器自适应抗扰与抗饱和最优控制
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摘    要   针对高超声速变形飞行器在变形过程中面临的模型不确定性、强外部扰动及执行器饱和问题, 提出一种复合控制

方法. 该方法集成预设时间扰动观测器、抗饱和辅助系统与自适应动态规划. 首先, 设计基于模糊系统的预设时间扰动观测

器, 实现对集总扰动的快速精确估计与前馈补偿; 其次, 引入动态抗饱和辅助变量, 在控制量饱和后调整收敛轨迹从而减轻

饱和, 并在饱和结束后引导系统收敛, 保障系统闭环稳定性; 进一步, 构建包含跟踪误差与控制能耗的综合代价函数, 采用

自适应动态规划在线逼近最优控制律, 通过输入到状态稳定性理论证明闭环系统所有信号一致最终有界. 仿真结果表明, 所
提控制方法在强扰动与执行器饱和条件下, 能实现姿态跟踪误差的预设时间收敛; 相比传统的抗扰控制与纯数据驱动方法,
具备更快的动态响应、更高的跟踪精度与更优的饱和抑制能力.
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Abstract   This paper proposes a composite control method to solve the problems of model uncertainties, strong ex-
ternal disturbances, and actuator saturation faced by hypersonic morphing vehicles during morphing. The method
integrates a prescribed-time disturbance observer, an anti-saturation auxiliary system, and adaptive dynamic pro-
gramming. Firstly, a prescribed-time disturbance observer based on a fuzzy system is designed to achieve fast and
accurate estimation of lumped disturbances and feedforward compensation; Secondly, dynamic anti-saturation auxil-
iary variables are introduced to adjust the convergence trajectory after control saturation, thereby mitigating satur-
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tem; Furthermore, a comprehensive cost function incorporating tracking error and control energy consumption is
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input-to-state stability theory is utilized to prove that all signals of the closed-loop system are uniformly ultimately
bounded. Simulation results demonstrate that the proposed control method can achieve prescribed-time conver-
gence of attitude tracking errors under strong disturbances and actuator saturation conditions. Compared with tra-
ditional disturbance rejection control and purely data-driven methods, it exhibits faster dynamic response, higher
tracking accuracy, and superior saturation suppression capability.

Keywords   hypersonic morphing vehicle; prescribed-time fuzzy disturbance observer; anti-saturation control; adapt-
ive dynamic programming

Citation   Gu Xin, Wei Chang-Zhu, Liu Zhe, Ma Xin-Hai, Huang Hao. Hypersonic morphing vehicle adaptive disturbance
rejection and anti-saturation optimal control. Acta Automatica Sinica, 2026, 52(8): 1721−1736

 

高超声速变形飞行器通过飞行过程中自主改变

机翼后掠角、展长等关键几何参数, 能够在宽速域、

多任务场景下实现气动性能的全局优化, 代表下一

代高速飞行平台的重要发展方向[1]. 变形飞行器独

特的性能优势是以极高的控制复杂度为代价. 变形

过程本身会引发质量特性、气动参数的连续时变,
进而产生难以精确建模的强耦合附加力矩. 因此,
变形飞行器动力学模型呈现出高度的非线性和不确

定性, 且飞行过程中存在外部扰动, 进一步加剧了

系统的动态不确定性[2]. 模型不确定性与外部强扰

动降低了控制稳定性与控制精度, 易导致执行机构
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饱和, 难以发挥变形优势, 因此需要能够有效适应

此类不确定性和强扰动的控制策略[3].
面对上述多动态强扰动, 保障系统的稳定性与

动态跟踪性能是控制设计的核心目标. 为此, 一系

列具有强鲁棒性的先进控制方法被应用于高超声速

变形飞行器领域. 何晟[4] 面向变展长高超声速飞行

器, 利用神经网络对未建模动态进行非线性逼近,
结合反步控制思想, 完成自适应控制器设计. 马文

风[5] 考虑变展长与变后掠高超声速飞行器强不确定

性和变形带来的影响, 采用自适应律对不确定项进

行在线估计并设计鲁棒项进行补偿控制, 得到基于

动态面的鲁棒自适应控制器. 为进一步量化收敛性

能, 具有明确时间上界的理论方法被引入. 曹承钰

等[6] 面向折叠式高超声速飞行器, 综合考虑变形引

起的模型不确定性、外部干扰的影响, 采用固定时

间干扰观测器, 利用新型固定时间预设性能函数并

结合动态面控制技术设计预设性能控制器. Wen等[7]

为提高姿态估计的精度与收敛速度, 设计有限时间

互补滤波器, 可提高飞行器控制性能. Chen等[8] 面

向高超声速变展长飞行器, 基于固定时间技术, 结
合带有模糊逻辑系统的扰动观测器, 设计固定时间

滑模控制器. 近年来, 预设时间控制因其收敛时间

可预先设定且与系统初始状态无关的特性, 成为控

制领域的研究热点, 并逐渐应用于飞行器姿态控制.
Zhang等[9] 针对高超声速变形飞行器, 提出基于变

形信息驱动事件触发的预设时间姿态控制策略,验
证了预设时间方法在变形场景中的有效性. Song等[10]

进一步研究非线性系统在内部不确定性和外部扰动

下的自适应预定时间跟踪控制, 实现跟踪误差在预

设时间内收敛.
然而, 变形飞行器的核心价值在于其能通过变

形在不同飞行阶段寻求全局或局部的最优性能. 但
上述控制律设计通常基于 Lyapunov稳定性理论构

造, 并未将变形飞行器的性能潜力作为一个优化目

标, 未能充分发挥其理论优势. 为此, 张豪等[11] 针对

高超声速飞行器处于变展长飞行阶段需要兼顾高性

能控制和低资源消耗的问题, 开发切换动态事件触

发策略来降低执行机构动作频率, 使用快速有限时

间控制技术设计控制器. 研究者也将最优控制理论

与变形飞行器的控制结合. 陈宇腾等[12] 利用自适应

动态面控制生成基础控制器, 采用自适应动态规划

(adaptive dynamic programming, ADP)进行补偿

优化控制, 实现误差的一致最终有界. Bao 等 [ 1 3 ]

针对高超声速变后掠飞行器, 提出基于数据驱动且

有限时间模糊扰动观测器的 ADP最优控制方法,
利用神经网络重建动态模型以实现稳态控制. Li等[14]

面向变展长高超声速飞行器, 采用滤波器实现扰动

估计, 设计基于 ADP的控制器, 仅使用单隐层评价

网络来近似最优成本函数, 提出基于权重误差驱动

的有限时间自适应更新律.
值得注意的是, 在强扰动作用下, 为快速恢复

姿态, 控制器极易生成幅值过大的指令, 从而触发

执行器饱和, 由于高超声速变形飞行器变形过程具

有更强的不确定性, 因此更容易引发执行器饱和问

题, 但上述方法并未将饱和因素考虑到控制器设计

中, 使得若发生执行器饱和将严重降低控制性能,
甚至诱发系统失稳. 为此, Luo等[15] 面向高超声速

飞行器, 同时处理执行器饱和、模型不确定性、外部

干扰和耦合效应, 设计反步控制器, 通过预设性能

方法实现可预设瞬态性能与稳态精度, 并且在饱和

时放宽约束, 防止控制失效. Zhang等[16] 面向高超

声速飞行器, 利用神经网络估计系统不确定性, 将
抗饱和辅助系统嵌入反步法框架, 形成补偿后的跟

踪误差, 通过抗饱和变量引导控制系统收敛. 韦常

柱等[17] 面向具有折叠翼和伸缩翼的高超声速飞行

器, 针对受输入饱和、参数不确定性和变形附加扰

动等条件影响下的控制问题, 结合自适应扰动估计

律和抗饱和补偿器, 将抗饱和辅助嵌入误差系统,
设计自适应固定时间控制器.

基于上述分析, 本文旨在提出一种适应此类不

确定性和强扰动的高超声速变形飞行器控制策略,
以预设时间抗扰控制架构为基础, 嵌入自适应动态

规划方法, 通过抗饱和辅助系统保证控制性能. 本
文的贡献如下:

1)面向高超声速变形飞行器扰动的未知多动

态特性, 使用模糊系统进行快速集总扰动估计, 同
时基于模糊系统的观测器能准确获取飞行器角速度

信息; 为了在强扰动下精确输出控制量, 将模糊系

统与预设时间方法结合, 实现基于模糊系统的扰动

观测器在预设时间内收敛.
2)为了充分发挥变形飞行器优势, 针对跟踪误

差和控制能耗设计综合代价函数, 利用自适应动态

规划算法; 面向在线快速计算需求, 仅使用单层评

价网络辅助计算最优控制量; 面向高超声速变形飞

行器高动态环境, 设计联合当前与历史数据的更新

律, 相比传统自适应动态规划算法具有更快的计算

与收敛速度.
3)在保持控制系统抗干扰能力与控制量最优

性的同时, 嵌入跟踪−补偿式抗饱和结构; 构建动态

辅助系统, 允许执行器饱和并引导控制系统按照

预设轨迹收敛, 降低退出饱和后的振荡; 结合预设

性能方法, 实现考虑执行器饱和情况的系统稳定性
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证明.

 1　预备知识与飞行器模型

 1.1　预备知识

R R+

Rn Rn×n n n× n

sign(·)

本文中  代表实数集合,   代表正实数集合,
、  分别代表  维实向量空间和  阶实

矩阵空间,   为符号函数.
a ∈ R+ xi ∈ R siga(xi) =

|xi|asign(xi) x = [x1, x2, · · · , xn]T

siga(x) = [siga(x1), · · · , siga(xn)]T signa(x) =

[signa(x1), · · · , signa(xn)]T

对任意的 ,  , 定义函数 

. 对于向量 , 定义

函数 , 
.

考虑如下自治系统:

ẋ = f(x(t), ϕ), x(0) = x0 (1)

x ∈ Rn x(0) = x0 ∈ Rn

ϕ f : Rn → Rn

Φ(t, x0)

其中,   为状态变量,   为初值;
 为自治系统调节参数;   为非线性函

数. 设定系统解为 , 且平衡点为原点.
ẋ = f(x(t)) x(0) =

x0 ∈ Rn f Rn

V (x)

引理 1. 对于给定的系统,  , 
, 其中  是在  上的连续非线性函数. 如

果存在一个正定的 Lyapunov函数 , 满足[18]:

V̇ (x) ≤ − π

rT
√
ab

(
aV 1− r

2 (x) + bV 1+ r
2 (x)

)
(2)

0 < r < 1 T > 0 b > 0

T t ≤ T x

其中,  ;  ;  . 此时, 系统在预设时

间内收敛至零,   代表预设时间, 即  内  收敛

至零.
考虑非线性系统:

ẋ = f(x, w) (3)

w ∈ Rn其中,   为扰动、未建模动态等有界输入.
αf : [0, ∞) → [0, ∞)

αf (0) = 0 αf K αf ∈ K
sf ∈ R αf limsf→∞ αf (sf ) =

∞ αf K∞ αf ∈ K∞

定义 1. 若函数   连续、严

格递增且 , 则  属于  类, 记作 ;
对于任意的 , 若  还满足 

, 则  属于  类, 记作 .
βf : [0, ∞)× [0, ∞) → [0, ∞)

t ≥ 0 βf (·, t) ∈ K
sf ≥ 0 limt→∞ βf (sf , t) = 0 βf

KL βf ∈ KL

定义 2. 若函数  

对每个固定的 ,  , 且对每个固定的

 递减并满足  ,  则   属

于  类, 记作 .

βf ∈ KL
γf ∈ K x(0)

w(t)

定义 3. 系统 (3)称为输入到状态稳定 (input-
to-state stable, ISS), 若存在增益函数  和

, 使得对于任意初始状态   和任意输入

, 其解满足

|x(t)| ≤ βf (|x(0)|, t) + γf

(
sup

0≤τ≤t
|w(τ)|

)
(4)

V : Rn → R
K∞

ψ1、ψ2、αf K ξ

定义 4. 一个连续可微函数  称为系

统 (3)的 ISS Lyapunov函数, 若存在  类函数

 和  类函数 , 使得

ψ1(|x|) ≤ V (x) ≤ ψ2(|x|), ∀x ∈ Rn (5)

且沿着系统轨迹的导数满足耗散不等式:

∇V (x)f(x, w) ≤ −αf (V (x))+ξ(|w|), ∀x、w ∈ Rn

(6)

V若存在这样的 , 则系统 (3)是 ISS的[19].

 1.2　高超声速变形飞行器模型

本文研究强扰动环境下具有执行机构饱和约束

的高超声速变形飞行器, 如图 1所示. 飞行器主体

由可变角度头锥、本体、翼面与后方的方向舵、升降

舵组成. 本文研究的飞行器通过舵面可以实现俯仰、

偏航和滚转操纵, 具有全驱操纵能力. 变形飞行器

通过头锥可以实现升阻比调整, 以适应更多的飞行

任务, 获得更优的飞行剖面, 但是变形会影响舵面

操纵能力, 进而影响控制系统性能, 尤其是变形过

程中和变形后一段时间的飞行性能. 本文研究的姿

态控制器, 能在强扰动和舵面、头锥角度调节机构

等执行器饱和条件下, 保证变形前后及变形过程中

的控制性能.

 
 

方向舵 升降舵头锥
钝化前缘

变动机构

 

图 1    变形飞行器示意图

Fig. 1    Schematic diagram of a morphing vehicle
 

对于高超声速变形飞行器的控制能力满足如下

的约束关系:

sat(ui(t)) =


umax, ui(t) > umax

ui(t), |ui(t)| ≤ umax

−umax, ui(t) < −umax

(7)

umax sat(·)
ui u i i = 1, 2, 3

其中,   为飞行器的控制能力上限;   为饱和

函数;   为控制量  的第  个分量,  .
u(t)进一步, 定义实际控制输入  与约束的差值

关系如下所示:

∆u(t) = usat(t)− u(t) (8)

usat(t) = [sat(u1(t)) sat(u2(t)) sat(u3(t))]T其中,  .
变形飞行器姿态跟踪控制系统为:{

ẋ1 = x2

ẋ2 = F +Busat +D
(9)

x1 ∈ R3 x2 = ẋ1 ∈ R3

F ∈ R3 B ∈ R3×3

其中,   为姿态角跟踪误差;   为

姿态角速度跟踪误差;  、  为已知函
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D ∈ R3数与增益矩阵;   为包含模型不确定性和外部

扰动的集总扰动.
控制目标为设计预定义时间观测器与抗饱和控

制器, 使系统在存在扰动和执行器饱和的情况下,
跟踪误差快速收敛到零.

D ∈ R3 Dm > 0

∥D∥ ≤ Dm

假设 1. 飞行器姿态控制系统 (9)中的集总扰

动   是有界的, 即存在未知正常数  ,
使得 . 该假设是扰动观测器设计的必要

条件, 确保了估计问题的可解性.

 2　高超声速变形飞行器控制器设计

本文控制方法主要包括四个模块: 基于模糊系

统的预设时间扰动观测器、预设时间抗饱和辅助系

统、预设性能滑模控制律、基于 ADP的补偿控制

律, 如图 2所示. 基于模糊系统的预设时间扰动观

测器用于准确估计角速度与集总扰动; 预设时间抗

饱和辅助系统改善系统退出饱和状态后的收敛特性;
预设性能滑模控制律接收以上两个模块的输出, 提
供基础控制律; 基于 ADP的补偿控制律对原本控

制律进行补偿, 保证控制量的最优性.

  
基于模糊系统的预设
时间扰动观测器 (10)

d、x2

x1、x2

预设时间
抗饱和辅助系统 (31)

z

+ +
+

− 预设性能滑模
控制律 (44)

ur

基于 ADP 的
补偿控制律 (58)

姿态角

姿态角
指令

uc

u

 

图 2    控制器示意图

Fig. 2    Schematic diagram of the controller
 

 2.1　基于模糊系统的预设时间扰动观测器

本节设计基于模糊系统的预设时间扰动观测

器, 同时观测角速度与集总扰动. 其中模糊系统可

以快速准确地估计飞行过程中的集总扰动, 包括模

型不确定性和外部扰动, 从而增强系统鲁棒性.
高超声速变形飞行器在变形过程中产生的扰动

具有典型的多动态特征, 主要体现在变形导致飞行

器质量分布、转动惯量、气动焦点位置连续变化, 变
形引发的复杂气动干扰难以精确建模, 以及飞行过

程中始终存在的大气紊流、风切变等, 与变形引起

的内部扰动相互耦合. 本文设计的预设时间模糊扰

动观测器通过以下机制实现对多动态扰动的估计补

偿: 首先, 采用模糊系统对集总扰动进行逼近, 模糊

基函数通过隶属度函数构建, 无需建立精确数学模

型, 模糊系统可通过在线学习捕捉其动态特性, 对
于不同变形阶段的气动参数变化, 模糊规则库通过

输入的实时信息自动调整激活区域, 实现自适应匹

配; 其次, 应对变形过程中的快速时变扰动, 本文引

入预设时间收敛机制, 收敛上界可预先设定, 便于

工程整定; 最后, 参数自适应律保障动态跟踪能力,
驱动参数向减小观测误差的方向更新, 确保对时变

扰动的实时跟踪能力, 同时添加阻尼项, 防止参数

漂移, 保证学习过程的稳定性.
预设时间观测器:

Ż = F +Bu+ d+ k1ez + k2e
r2
z +

π

2r1Td

(
1 + ∥ez∥2r1

) ez
∥ez∥r1

(10)

k1 >
1
2 k2 > 0 0 < r1 < 1 r2 Z

x2 ez = [ez1, ez2, ez3]
T = x2 − Z d

D Td

其中,  ;  ;  ;   是正奇数; 
是  的估计;  ;   是集

总扰动  的估计;   是预设时间.
x2扰动观测器对  估计误差的导数为:

ėz = ẋ2 − Ż = D − d− k1ez − k2e
r2
z −

π

2r1Td

(
1 + ∥ez∥2r1

) ez
∥ez∥r1

(11)

利用模糊系统估计集总扰动:

d = ηTφ(ez) (12)

η = [η1, η2, η3] ∈ Rm×3 ηi ∈
Rm m

φ(ez) = [φ1(ez), φ2(ez), · · · , φm(ez)]
T φi(ez)

i = 1, · · · , m

其中,   是可调参数矩阵, 
 是可调参数向量,   是模糊隶属函数类型数量;

,   是模

糊系统基函数,  .
模糊系统的万能逼近性质保证, 对于任意连续

函数, 存在理想参数向量使得[20]

D = η∗Tφ(ez) + ε (13)

η∗ η ∥η∗i ∥F ≤
√
3 i = 1, 2, 3

∥ε∥ ≤ ε̄ ε = diag{ε1, ε2, ε3} ε1、ε2、ε3

ε̄ > 0

其中 ,   是   的理想值 ;  ,  ;
,  ,   是估计误

差,  .
ezi ∈ [−L, L] L > 0对于输入 ,  , 取隶属度函数:

µij(ezi) = exp

[
− (ezi − cij)

2

2σ2
ij

]
(14)

cij = −L+ (j − 1)L/2

σij =
L
4 j = 1, · · · , m

其中,   是均匀分布的中心点;
;  .

模糊系统参数自适应律:

η̇ = Γ
[
φ(ez) ◦ eTz − κη

]
(15)

Γ = diag{γ1, γ2, γ3}
γ1、γ2、γ3 > 0 ◦ κ > 0

其中 ,   是正定对角增益矩阵 ,
; “  ”表示 Hadamard积;   是

正常数.
定理 1. 对于变形飞行器 (9), 利用扰动观测器

1724 自       动       化       学       报 52 卷



ez d̃

(10)和模糊系统参数自适应律 (15), 预设时间模糊

扰动观测器获取的状态  和扰动估计误差  将在

预设时间内准确收敛到零.
证明. 定义 Lyapunov函数:

V1 =
1

2
eTz ez +

1

2
tr(η̃TΓ−1η̃) (16)

η̃ = η − η∗其中,  .
V1对  求导:

V̇1 = eTz ėz − tr(η̃TΓ−1η̇) =

eTz

[
η̃Tφ(ez) + ε− k1ez − k2e

r2
z −

π

2r1Td
(1 + ∥ez∥2r1)

ez
∥ez∥r1

]
+

tr
[
−η̃Tφ(ez)eTz + κη̃Tη

]
(17)

依据迹的性质, 有:

eTz η̃
Tφ(ez) = tr

(
η̃Tφ(ez)e

T
z

)
(18)

因此

V̇1 =

3∑
i=1

eziεi − k1∥ez∥2 − k2

3∑
i=1

ezie
r2
zi −

π

2r1Td
(1 + ∥ez∥2r1)∥ez∥2−r1 + κ

3∑
i=1

η̃Ti ηi (19)

k2
∑3

i=1 ezie
r2
zi ≥ 0其中,  .

利用 Young不等式:

eziεi ≤
1

2
e2zi +

1

2
ε2i (20)

所以
3∑

i=1

eziεi ≤
1

2
∥ez∥2 +

1

2
∥ε∥2 (21)

η̃Ti ηi对于 , 有:

η̃Ti ηi = η̃Ti (η̃i + η∗i ) =

η̃Ti η̃i + η̃Ti η
∗
i ≤

1

2
∥η̃i∥2 +

1

2
∥η∗i ∥2 (22)

因此

V̇1 ≤ 1

2
∥ez∥2 +

1

2
∥ε∥2 − k1∥ez∥2 −

π

2r1Td
(1 + ∥ez∥2r1)∥ez∥2−r1 +

κ

3∑
i=1

(
1

2
∥η̃i∥2 +

1

2
∥η∗i ∥2

)
(23)

k1 λ = k1 − 1
2 > 0使  满足 , 则:

V̇1 ≤ −λ∥ez∥2 −
π

2r1Td
(1 + ∥ez∥2r1)∥ez∥2−r1 −

κ

2

3∑
i=1

∥η̃i∥2 +
κ

2

3∑
i=1

∥η∗i ∥2 +
1

2
∥ε∥2 (24)

由于第二项非正, 则有:

V̇1 ≤ −λ∥ez∥2 −
κ

2

3∑
i=1

∥η̃i∥2 + w1 (25)

w1 = κ
2

∑3
i=1 ∥η∗i ∥2 +

1
2∥ε∥

2 ≤ κη∗2

2 + ε̄2

2其中,  .

α = min{2λ, min(κγi)}进一步, 取 , 则:

V̇1 ≤ −αV1 + w1 (26)

ez η̃ d̃ =

η̃Tφ(ez) + ε

因此 ,  可得   和   最终一致有界 ,  进而  

 有界.

接下来进行预设时间收敛性证明, 设计 Lya-
punov函数:

V2 = eTz ez (27)

d̃ k2 eTz (d̃ −
k2e

r2
z ) ≤ 0

基于   有界的结论, 通过选择   满足  

, 可得:

V̇2 = 2eTz ėz =

2eTz

[
d̃− k1ez − k2e

r2
z −

π

2r1Td
(1 + ∥ez∥2r1)

ez
∥ez∥r1

]
≤

− 2k1∥ez∥2 −
π

r1Td

(
∥ez∥2r1 + ∥ez∥2−r1

)
(28)

∥ez∥2r1 ≥ 0 ∥ez∥2−r1 ≥ 0由于 ,  , 有:

V̇2 ≤ − π

r1Td

(
V r1
2 + V

1− r1
2

2

)
(29)

ez Td根据引理 1, 误差  能够在预设时间  内收

敛至零.
ez结合观测器方程, 当  收敛时:

lim
t→Td

ez = 0 ⇒ lim
t→Td

d̃ = 0 (30)

□

本节所提预设时间模糊扰动观测器通过模糊系

统的非线性逼近能力应对变形引发的复杂未建模动

态, 通过预设时间收敛机制保证对时变扰动的快速

跟踪, 通过参数自适应律实现动态环境下的实时调

整, 并通过前馈补偿结构与抗饱和机制协同作用,
最终实现了对变形产生的多动态扰动的高精度估计

与有效补偿.
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 2.2　预设时间抗饱和辅助系统

V3

V4

本节首先设计辅助变量以实现抗饱和, 然后设

计存在饱和条件下的 Lyapunov函数 , 用于控制

器整体稳定性证明, 最后设计饱和结束条件下的

Lyapunov函数 , 证明辅助变量的预设时间收敛

特性.
ζ ∈ R3设计辅助变量  及更新律, 引导控制器退

出饱和状态, 保证在饱和状态下, 控制器仍然可控,
防止出现振荡或近似积分饱和状态. 辅助变量更新律:

ζ̇ = B∆u− π

2rcTc
√
acbc

[acsig1+rc(ζ) +

bcsig1−rc(ζ)] (31)

0 < rc < 1 Tc ac bc

sig1+rc(ζ) = ζ1+rcsign(ζ)

其中,   是常数;   是预设时间;  、  是

正常数;  .
存在饱和条件下, 设计 Lyapunov函数:

V3 =
1

2
ζTζ (32)

V3对  求导:

V̇3 = ζTζ̇ = ζTB∆u −

πζT

2rcTc
√
acbc

[
acsig1+rc(ζ) +

bcsig1−rc(ζ)
]

(33)

由 Young不等式:

ζTB∆u ≤ 1

2
∥ζ∥2 + 1

2
∥B∆u∥2 (34)

∥B∆u∥ ≤ λ̄ λ̄ > 0设  ( ), 则:

V̇3 ≤ 1

2
∥ζ∥2 + 1

2
λ̄2 −

π

2rcTc
√
acbc

(
ac∥ζ∥2+rc + bc∥ζ∥2−rc

)
(35)

∆u

∥ζ∥ ≤ ζ̄ ζ̄ > 0

存在饱和条件下, 辅助变量受到  影响, 经过

预设时间收敛至有界范围内, 记  ( ).
∆u = 0为了描述饱和结束 ( )后辅助系统状态,

设计 Lyapunov函数:

V4 = ζTζ, ∆u = 0 (36)

V4对  求导:

V̇4 = 2ζTζ̇ =

− 2π

2rcTc
√
acbc

[
acsig2+rc(ζ) +

bcsig2−rc(ζ)
]
≤

− π

rcTc
√
acbc

(
ac∥ζ∥1+

rc
2 + bc∥ζ∥1−

rc
2

)
(37)

ζ利用引理 1, 可得  将在预设时间收敛至零.

 2.3　预设性能滑模控制律

考虑变换后的姿态跟踪误差系统, 定义预设性

能函数为:

λi(t) = (λi0 − λi∞)e−βit + λi∞, i = 1, 2, 3 (38)

λi0 > 0 λi∞ > 0

βi > 0

其中,   为初始约束边界;   为稳态约

束边界;   为收敛速度参数.
引入预设性能变换函数:

zi(t) =
1

2
ln
(
λi(t) + x1i(t)

λi(t)− x1i(t)

)
, i = 1, 2, 3 (39)

变形飞行器姿态跟踪控制系统为:{
ż = H(x2 + ẋ1)

ẋ2 = F +Busat +D
(40)

H = diag{hi|hi = ∂zi
∂x1i

= 1/(λ2i − x21i), i = 1,

2, 3}
其中 ,  

.
包含性能约束、抗饱和辅助变量的滑模面:

s = cz + x2 − ζ (41)

c = diag{c1, c2, c3} ci i = 1, 2, 3其中,  ,   是正常数,  .
s对  求一阶导:

ṡ = cH(x2 + ẋ1) + F +Busat +D − ζ̇ =

A+Bu+B∆u+D − ζ̇ =

A+Bu+D −
π

2rcTc
√
acbc

[
acsig1+rc(ζ) + bcsig1−rc(ζ)

]
(42)

A = cH(x2 + ẋ1) + F其中,  .
控制律采用如下形式:

u = ur + uc (43)

ur uc其中,   是本节设计的鲁棒控制项;   是后续依据

最优控制理论设计的补偿项.
鲁棒控制项设计为:

ur = −B−1 [A+ d+Kssigα0(s)] (44)

Ks ∈ R3×3 0 <

α0 < 1

其中 ,    是一个正实数对角矩阵 ;  
 是常数.

 2.4　基于 ADP 的补偿控制律

为了以较小的控制量实现较高的控制精度, 实
现控制量与跟踪误差的权衡, 引入 critic-only自适

应动态规划方法, 在线逼近性能指标函数并求解

Hamilton-Jacobi-Bellman (HJB)方程, 获取最优

补偿力矩.
将式 (43)、(44)代入式 (42)得到经过扰动补偿

和抗饱和补偿后的系统动态:
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ṡ = A′ +Buc + d̃ (45)

A′ = −A−Kssigα0(s)其中,  .
设计考虑执行器饱和的非二次型代价函数:

W(uc) =

3∑
i=1

2ū2iRi

∫ uc, i
ūi

0

arctanh(v)dv (46)

ūi > 0 uc i uc, i Ri > 0其中,   是  第  个分量  的下界;  .
uc为保障  能够实现控制量与跟踪误差的权衡,

定义代价函数:

r(s, uc) = sTQs+W(uc) (47)

Q ∈ R3×3其中,   为正实数对角矩阵, 用于惩罚状态

偏差.
Q = diag{5, 5, 5}

Q s

Q

状态权重矩阵  决定了系统对

跟踪误差的重视程度.   越大, 相同的跟踪误差 

将产生越大的代价, 从而驱动控制器以更积极的方

式减小误差, 但代价是可能产生越大的控制量. 反
之,   较小时, 系统允许存在一定的跟踪误差以换

取更平缓的控制动作. 定义性能指标函数:

J(s) =

∫ ∞

t

e−γ(τ−t)r(s, uc)dτ =∫ ∞

t

e−γ(τ−t)[sTQs+W(uc)]dτ (48)

γ > 0其中,   为折扣因子.
最优值函数:

J∗(s, u∗c) = min
uc

∫ ∞

t

r(s, uc)dτ (49)

最优值函数满足 HJB方程:

sTQs+W(u∗c)− γJ∗(s) +

∇J∗T(s)[A′ +Bu∗c + d̃] = 0 (50)

∇J∗ = ∂J∗

∂s其中,  .

u∗c最优补偿控制律  满足:

u∗c = argmin
uc

{
sTQs+W(uc)− γJ∗(s) +

∇J∗T(s)[A′ +Buc + d̃]
}

(51)

根据一阶最优性条件:
∂

∂uc

{
sTQs+W(uc)− γJ∗(s) +

∇J∗T(s)[A′ +Buc + d̃]
}
= 0 (52)

计算控制代价函数的梯度:
∂W
∂uc

= 2ŪR× arctanh(Ū−1uc) (53)

Ū = diag{ū1, ū2, ū3} R = diag{R1, R2, R3}其中,  ;  .

将式 (53)代入式 (52)得:

2ŪR× arctanh(Ū−1u∗c) +BT∇J∗(s) = 0 (54)

最优控制律:

u∗c = −Ū tanh
(
1

2
R−1Ū−1BT∇J∗(s)

)
(55)

使用 critic神经网络估计最优值函数:

J∗(s) =W ∗T
c ϕ(s) + εc(s) (56)

W ∗
c ∈ R3 ϕ(s) ∈ R3

εc(s)

其中,   为理想权重;   为激活函数;

 为逼近误差.
则有:

J(s) = ŴT
c ϕ(s) (57)

Ŵc W ∗
c其中,   为神经网络权重  的估计值.

最优控制律近似为:

uc = −Ū tanh
(
1

2
R−1Ū−1BT∇ϕT(s)Ŵc

)
(58)

定义网络权重矩阵估计误差:

W̃c =W ∗
c − Ŵc (59)

依据式 (54)定义精确 Bellman误差:

δ(s) = sTQs+W(uc)− γJ(s) +∇JT(s)ṡ (60)

将式 (56)代入式 (60):

δ(s) = sTQs+W(uc) −

γ
[
W ∗T

c ϕ(s) + εc(s)
]
+[

∇ϕT(s)W ∗
c +∇εTc (s)

]
ṡ (61)

整理得:

δ(s) = sTQs+W(uc) +

W ∗T
c [∇ϕ(s)ṡ− γϕ(s)] +

∇εTc (s)ṡ− γεc(s) (62)

定义向量:

σ(s) = ∇ϕ(s)ṡ− γϕ(s) (63)

定义标量误差:

εH(s) = ∇εTc (s)ṡ− γεc(s) (64)

则 Bellman误差简化为:

δ(s) = sTQs+W(uc) +W ∗T
c σ(s) + εH(s) (65)

构建经验回放缓冲区:

Y = {(sp, ucp, urp, dp, ζp)}Mp=1 (66)

sp、ucp、urp、dp、ζp

s、uc、ur、d、ζ M > 0

其中,   是经验回放缓冲区记录

的 ;   是缓冲区数据量.
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设计基于经验回放的权重更新律:
˙̂
Wc =− αc1lc(Ŵc)Ŵc −

αc2

[
σ(s)δ(s)

1 + σT(s)σ(s)
+

M∑
p=1

σ(sp)δ(sp)

1 + σT(sp)σ(sp)

]
(67)

αc1 > 0 αc2 > 0

lc(Ŵc) = tanh
(
∥Ŵc∥2/lcc

)
lcc

其中,   是权重衰减系数;   是权重学习

率;  ,   为正常数.

∥Ŵc∥ lc(Ŵc)

lc(Ŵc)

当  较小时, 阻尼项  趋于 0使得神

经网络能够准确捕捉系统动态; 在权重趋于发散的

风险区域,   迅速增大, 严格保证权重的有界性.

 2.5　高超声速变形飞行器控制器稳定性证明

Σ1

Σ2 Σ3

本节基于输入到状态稳定性 (ISS)理论, 对提

出的高超声速变形飞行器控制系统进行严格稳定

性分析. 本文采用子系统分解与 ISS小增益定理相

结合的方法, 将整个闭环系统分解为三个相互关联

的子系统, 即预设时间扰动观测器误差系统 、抗

饱和辅助系统 、跟踪误差系统 , 分别证明其

ISS属性, 进而通过互联系统的增益条件推导整体

稳定性.

s ζ

W̃c x1

定理 2. 对于高超声速变形飞行器 (9), 若采用

式 (10)的观测器, 式 (15)的模糊系统参数自适应

律, 式 (31) 的抗饱和辅助变量更新律, 式 (43)、
(44)和 (58)的控制律, 式 (67)的神经网络权重更

新律, 则滑模变量 , 辅助系统状态 , 评价网络权

重估计残差  以及跟踪误差  是一致最终有界的.
证明. 考虑三个子系统的 Lyapunov函数:

VΣ1
= V1

VΣ2 = V3

VΣ3 = V5 + V6 + V7

(68)

V1 V3

V5 = 1
2s

Ts V6 = 1
2W̃

T
c W̃c

V7 = 1
2z

Tz

其中 ,    考虑观测器误差 ;    考虑抗饱和辅助 ;
 考虑滑模面;   考虑神经网

络权重误差;   考虑预设性能变换量误差.
Σ1

Σ1

进行预设时间扰动观测器误差系统  的 ISS
分析. 由式 (19)、(27)和 (28)得,   的 Lyapunov
函数导数满足:

V̇Σ1 ≤− λ∥ez∥2 −
π

2r1Td
(1 + ∥ez∥2r1)∥ez∥2−r1 −

κ

2

3∑
i=1

∥η̃i∥2 + w1

(69)

Σ1 X1 = [eTz , η̃
T]T ∈ R3+3m定义   的状态向量  ,

其范数为:

∥X1∥ =
√
∥ez∥2 + ∥η̃∥2 (70)

由 Lyapunov函数的定义可得:

c1a∥X1∥2 ≤ VΣ1
≤ c1b∥X1∥2 (71)

c1a = 1
2 min{1, λmin(Γ

−1)} λmin(Γ
−1) Γ−1

c1b =
1
2 max{1, λmax(Γ

−1)} λmax(Γ
−1)

Γ−1

其中,  ,   表示 

的最小特征值;  , 

表示  的最大特征值.

由式 (69)进一步可得:

V̇Σ1 ≤ −λ∥ez∥2 −
κ

2
∥η̃∥2 + w1 ≤

−min
{
λ,

κ

2

}
∥X1∥2 + w1 (72)

α1x = min
{
λ, κ

2

}
> 0令 , 则有:

V̇Σ1
≤ −α1x∥X1∥2 + w1 ≤ −α1x

c1b
VΣ1

+ w1 (73)

α1 = α1x/c1b > 0 ω̄1 = (κη∗2 + ε̄2)/2定义 ,  , 则:

V̇Σ1
≤ −α1VΣ1

+ ω̄1(∥D∥∞) (74)

ω̄1(·) K其中,   是  类函数.

β1 ∈ KL应用比较原理, 存在  使得:

VΣ1
(t) ≤ β1(VΣ1

(0), t) +
ω̄1(∥D∥∞)

α1
(75)

从而有:

∥X1(t)∥ ≤
√

1

c1a
VΣ1(t) ≤√

1

c1a
β1(VΣ1(0), t) +√

1

c1a

ω̄1(∥D∥∞)

α1
(76)

定义

β̂1(∥X1(0)∥, t) =
√

1

c1a
β1(c1b∥X1(0)∥2, t) (77)

γ1(s) =

√
ω̄1(s)

c1aα1
(78)

则得到 ISS不等式:

∥X1(t)∥ ≤ β̂1(∥X1(0)∥, t) + γ1(∥D∥∞) (79)

Σ1 γ1 ∈ K因此, 系统  是 ISS的, 增益函数为 .

Σ2

Σ2

进行抗饱和辅助系统   的 ISS 分析 .  由式

(38)得, 抗饱和辅助系统  的 Lyapunov函数导

数满足:
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V̇Σ2 ≤− π

2rcTc
√
acbc

(
ac∥ζ∥2+rc +

bc∥ζ∥2−rc
)
+ w2 (80)

w2 = 1
2∥ζ∥

2 + 1
2 λ̄

2 λ̄ = sup ∥B∆u∥ sup ∥B∆u∥
∥B∆u∥

其中,  ,  , 

表示  的上界.
f(VΣ2

)=ac(2VΣ2
)1+

rc
2 +bc(2VΣ2

)1−
rc
2

VΣ2 → 0 VΣ2 → ∞ f(VΣ2
)/VΣ2

→ ∞
µ > 0

考虑函数 .

由于当   和   时,  ,
因此存在常数  使得:

f(VΣ2
) ≥ µVΣ2

, ∀VΣ2
≥ 0 (81)

µ = minVΣ2≥0
f(VΣ2

)

VΣ2
实际上可以取  . 通过计算

可得:

µ =
√
acbc (82)

acbc > 1 µ > 1因此, 当  时, 有 , 从而:

V̇Σ2
≤ − πµ

2rcTc
√
acbc

VΣ2
+ w2 (83)

α2 = πµ/(2rcTc
√
acbc) > 0定义 , 则:

V̇Σ2
≤ −α2VΣ2

+
1

2
λ̄2 +

1

2
∥ζ∥2 (84)

∥ζ∥2 = 2VΣ2注意到 , 因此:

V̇Σ2
≤ −(α2 − 1)VΣ2

+
1

2
λ̄2 (85)

α2 > 1 Σ2选择设计参数使得 , 则系统  的 Lya-
punov函数满足:

V̇Σ2
≤ −α′

2VΣ2
+ ω̄2(∥∆u∥∞) (86)

α′
2 = α2 − 1 > 0 ω̄2(s) =

1
2s

2其中,  ;  .

Σ2由 ISS Lyapunov 函数定义, 系统   是 ISS
的, 增益函数为:

γ2(s) =

√
ω̄2(s)

c2aα′
2

(87)

c2a = 1
2 VΣ2其中,   是  的下界系数.

Σ3

Σ3

进行跟踪误差系统  的 ISS分析. 考虑跟踪

误差系统 , 包含滑模面、神经网络权重误差和预

设性能变换量误差三个部分.
s V5由式 (49)关于  的 Lyapunov函数  导数:

V̇5 = sTṡ = sT
[
A′ +Buc + d̃

]
(88)

ks > 0 sTA′ ≤ −ks∥s∥1+α0存在常数 , 使得 . 同

时, 利用 Young不等式:

sTBuc ≤
δs1
2

∥s∥2 + ∥B∥2

2δs1
∥uc∥2 (89)

δs1其中,   是正常数.
同理

sTd̃ ≤ δs2
2

∥s∥2 + 1

2δs2
∥d̃∥2 (90)

δs2其中,   是正常数.

因此

V̇5 ≤− ks∥s∥1+α0 +
δs1 + δs2

2
∥s∥2 +

∥B∥2

2δs1
∥uc∥2 +

1

2δs2
∥d̃∥2 (91)

∥s∥1+α0 ≥ ∥s∥2 ∥s∥ ≤ 1 αs > 0由于 , 当  时, 存在 

使得:

V̇5 ≤ −αs∥s∥2 +
∥B∥2

2δs1
∥uc∥2 +

1

2δs2
∥d̃∥2 (92)

uc

cu1、cu2、cu3 > 0

注意到控制量  是状态和神经网络参数的函

数, 存在正常数  使得:

∥uc∥ ≤ cu1∥s∥+ cu2∥W̃c∥+ cu3 (93)

则

∥uc∥2 ≤ 3c2u1∥s∥2 + 3c2u2∥W̃c∥2 + 3c2u3 (94)

代入式 (92), 整理得:

V̇5 ≤− α′
s∥s∥2 +

3∥B∥2c2u2
2δs1

∥W̃c∥2 +

1

2δs2
∥d̃∥2 + c′s (95)

α′
s = αs − 3∥B∥2c2u1/(2δs1) > 0 c′s = 3∥B∥2 ×

c2u3/(2δs1)

其中,  ; 

.

V6自适应动态规划部分 Lyapunov函数  的导数

V̇6 =− αc1lc(Ŵc)∥W̃c∥2 + αc1lc(Ŵc)W̃
T
c W

∗
c −

αc2W̃
T
c ΦW̃c + αc2W̃

T
c Ξ (96)

Φ Ξ其中,   是经验矩阵;   是扰动项.

ρΦ > 0

假设经验回放缓冲区数据足够丰富, 满足持续

激励条件, 则存在  使得:

W̃T
c ΦW̃c ≥ ρΦ∥W̃c∥2 (97)

W ∗
c ρΞ > 0同时由于  有界和逼近误差有界, 存在  使得:

∥Ξ∥ ≤ ρΞ (98)

应用 Cauchy-Schwarz不等式:

W̃T
c Ξ ≤ ∥W̃c∥∥Ξ∥ ≤ ρΞ∥W̃c∥ (99)

因此

V̇6 ≤ −ρc∥W̃c∥2 + ρΞ∥W̃c∥ (100)

ρc = αc1lc(Ŵc) + αc2ρΦ > 0其中,  .

δw > 0利用 Young不等式, 存在  使得:
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ρΞ∥W̃c∥ ≤ δw
2
∥W̃c∥2 +

ρ2Ξ
2δw

(101)

αw = ρc − δw
2 > 0取 , 则:

V̇6 ≤ −αw∥W̃c∥2 +
ρ2Ξ
2δw

(102)

V7

考虑预设性能变换量误差的 Lyapunov 函数

, 其导数

V̇7 = zTH[s− cz + ζ + Le tanh(z)] (103)

Le = diag{li|li = βi(λi − λi∞)/λi, i = 1, 2, 3}
βi > 0

其中,  ,
.

| tanh(·)| ≤ 1 Le λ

ρL > 0

由于 , 且  和  有界, 因此存在

正常数  使得:

∥Le tanh(z)∥ ≤ ρL (104)

结合 Cauchy-Schwarz不等式, 可得:

V̇7 ≤− hmincmin∥z∥2 +

hmax∥z∥(∥s∥+ ∥ζ∥+ ρL) (105)

hmax = maxi sup |hi| hmin = mini inf |hi| > 0

cmin = mini ci > 0

其中 ,   ;  ;
.

δz1、δz2、δz3 > 0利用Young不等式, 存在  使得

V̇7 ≤ −αz∥z∥2 +
h2max

2δz1
∥s∥2 + h2max

2δz2
∥ζ∥2 + h2max

2δz3
ρ2L

(106)

αz = hmincmin − h2max/(2δz1)− h2max/(2δz2) −
h2max/(2δz3) > 0

其中 ,  
.

Σ3 VΣ3 = V5 +

V6 + V7

组合   系统的 Lyapunov 函数 
, 其导数满足:

V̇Σ3 ≤ −α′
s∥s∥2 +

3∥B∥2c2u2
2δs1

∥W̃c∥2 +

1

2δs2
∥d̃∥2 − αw∥W̃c∥2 +

ρ2Ξ
2δw

−

αz∥z∥2 +
h2max

2δz1
∥s∥2 + h2max

2δz2
∥ζ∥2 +

h2max

2δz3
ρ2L + c′s (107)

整理得:

V̇Σ3 ≤ −
(
α′
s −

h2max

2δz1

)
∥s∥2 −(

αw − 3∥B∥2c2u2
2δs1

)
∥W̃c∥2 −

αz∥z∥2 +
1

2δs2
∥d̃∥2 +

h2max

2δz2
∥ζ∥2 + C0 (108)

C0 = ρ2Ξ/(2δw) + ρ2Lh
2
max/(2δz3) + c′s其中,  .

选择设计参数使得:

αsx = α′
s −

h2max

2δz1
> 0, αsw = αw − 3∥B∥2c2u2

2δs1
> 0

(109)

Σ3 X3 = [zT, sT, W̃T
c ]

T

c3a、c3b

定义  的状态向量 , 则存

在正常数  使得:

c3a∥X3∥2 ≤ VΣ3
≤ c3b∥X3∥2 (110)

α3 = min {(2αz)/λmax(H), αsx, αsw} > 0令 , 则:

V̇Σ3 ≤ −α3VΣ3 +
1

2δs2
∥d̃∥2 + h2max

2δz2
∥ζ∥2 + C0 (111)

d̃ ζ Σ1 Σ2

w3 = [∥d̃∥, ∥ζ∥]T Σ3

由于  和  分别是系统  和  的输出, 定义

外部输入 , 则系统  是 ISS的, 增

益函数为:

γ3d(s) =

√
s2

2c3aδs2α3
(112)

γ3ζ(s) =

√
h2maxs

2

2c3aδz2α3
(113)

Σ1 d̃ Σ3

Σ3

∆u Σ2

Σ2 ζ

Σ3

以上三个系统通过以下方式相互连接: 扰动观

测器误差系统   的输出   作为跟踪误差系统  

的输入; 跟踪误差系统  的控制输出产生饱和误

差 , 作为抗饱和辅助系统  的输入; 抗饱和辅

助系统  的输出  影响滑模面定义, 从而影响跟

踪误差系统 .
Σ2

Σ3 Σ2 Σ3

从控制系统稳定性证明的角度, 系统  的输

入为系统  的输出, 系统  的输出为系统  的

输入, 因此存在反馈环. 需要满足闭环增益条件:

γ2 ◦ γ3ζ(s) < s, ∀s > 0 (114)

z

当上述条件满足时, 由 ISS理论及小增益定理

可知, 跟踪误差、滑模面、观测误差、辅助变量及神

经网络权重均收敛到零附近的邻域, 闭环系统的所

有状态一致最终有界. 特别地, 在  有界的条件下,
姿态跟踪误差按预设性能收敛.  □

下面进行各参数的影响分析和选取方法分析.

Td Td

ez

k1、k2 k1

k1

k2

k1

k2 r1

基于模糊系统的预设时间扰动观测器参数: 预
设时间  决定扰动观测器的收敛速度,   越小, 观
测误差  收敛至零的速度越快, 但过小会放大高频

噪声, 影响估计平滑性, 选取时应略小于系统期望

的扰动抑制时间. 在增益系数  中,   主导线

性误差反馈, 增大  可加快误差收敛、提高稳态精

度, 但过大会引入抖振;   为非线性项增益, 增强小

误差时的收敛速度, 通常先调节  使误差快速衰

减, 再适当增加  以优化瞬态. 预设时间指数  控

1730 自       动       化       学       报 52 卷



r1 ∈ (0, 1)

γ1 γ2

γ3

κ

κ

κ

L L

ez

σij

制收敛曲线的形状,  , 越小则初始阶段收

敛越快, 但易导致控制输入突变, 折中取 0.8, 在快

速性与平滑性间取得平衡. 模糊系统学习率 、 、

 调节模糊参数自适应律的更新步长, 学习率越

大, 参数调整越快, 但过大会导致估计波动, 过小则

收敛缓慢. 参数衰减系数  在模糊自适应律中加入

阻尼项, 防止参数漂移,   越大, 参数更新越保守,
稳态估计误差略有增大,   过小则可能引起参数发

散, 应兼顾估计精度与参数有界性. 隶属函数中心

范围  决定模糊集覆盖的输入区间,   应覆盖观测

误差  的预期动态范围, 过大会导致隶属度函数过

于平坦, 逼近精度下降, 过小则部分区域无有效隶

属度. 隶属函数宽度  控制隶属度函数的形状宽

度, 宽度越大, 模糊基函数越平滑, 但局部逼近能力

减弱; 宽度越小, 局部拟合能力越强, 但易过拟合.
Tc

ζ Tc

ac、bc

ac、bc acbc > 1

rc

rc ∈ (0, 1)

c s = cz + x2 − ζ z

c

Ks

Ks

α0

0 < α0 < 1 α0

λi0

λi∞

βi λi0 λi∞

βi

αc1

αc1

αc2

γ

γ

预设时间抗饱和辅助系统参数: 预设时间  是

辅助变量  在饱和结束后收敛至零的预设时间, 
越小, 退出饱和后恢复越快, 但可能引起控制量超

调, 应略小于主控制回路的响应时间. 增益系数

 调节辅助变量收敛曲线的陡峭程度, 增大

 可加速收敛, 但需满足   以保证 ISS
稳定性条件, 需要在收敛速度与平滑性间折中. 收
敛指数  决定辅助系统预设时间收敛的非线性度,

, 越小则初期收敛越快, 但退出饱和瞬间

易产生振荡. 预设性能滑模控制律参数: 滑模系数

矩阵  决定滑模面  中误差变换量 

的权重,   越大, 跟踪误差收敛越快, 但过大会放大

测量噪声. 滑模趋近增益矩阵  影响滑模运动的

趋近速度与鲁棒性, 增大  可增强对扰动和不确

定性的抑制能力, 但会引起控制量抖振, 需要在保

证鲁棒性的同时抑制抖振. 滑模指数  是非线性

趋近律指数,  ,   越小, 系统状态远离滑

模面时趋近速度越快, 接近滑模面时趋近速度越平

缓, 可削弱抖振. 预设性能初始边界  定义跟踪误

差初始时刻的允许最大绝对值, 应略大于初始误差,
避免违反约束. 预设性能稳态边界  定义跟踪误

差稳态时的允许最大绝对值, 根据控制精度要求设

定. 收敛速度  是预设性能边界从  衰减至 

的指数速度,   越大, 边界收紧越快, 但需与系统动

态能力匹配. 基于 ADP的补偿控制律参数: crit-
ic网络稳定参数  是权重更新律中的阻尼系数,
用于抑制参数发散,   越大, 权重收敛越平稳, 但
学习速度降低. critic 网络学习率   控制 Bell-
man误差对权重更新的影响强度, 学习率过大会导

致振荡甚至发散, 过小则收敛缓慢. 折扣因子  衡

量未来代价在性能指标中的权重,   越接近 1, 控制

R

R

Q s

Q

M

M

器越具长时前瞻性, 但瞬态响应可能变缓. 控制权

重矩阵  是非二次型代价函数中对控制能量惩罚

的权重,   越大, 控制量幅值被抑制越强, 但跟踪误

差收敛变慢, 需在能耗与跟踪精度间折中. 状态权

重矩阵  是代价函数中对滑模变量  的惩罚权重,
 越大, 系统对偏差的抑制越强, 跟踪精度越高, 但

控制能耗增加. 缓冲区大小  是经验回放中存储

的历史样本数量,   需足够大以提供丰富的学习信

息, 满足持续激励条件, 但过大会增加计算负担, 需
在保证学习效果与实时性之间取得平衡.

 3　仿真分析

 3.1　仿真工况设置

V = 2500 m/s

h = 35 km γ = 5◦ φ = 5◦ ψ =

2◦ 0 rad/s

在本节中, 将对高超声速变形飞行器进行数值

仿真, 以验证所提出控制方案的有效性和性能提升.
将飞行器仿真初始条件设置为  ,

, 姿态角的初始值为 ,  , 
, 姿态角速度的初始值为 .

1◦ 8.5 s 10.5 s 4◦

15.5 s 15.5 s 18 s 1.5◦

3.5 s 0◦ 3.5 s

8 s −9◦ 8 s

18 s

0◦

飞行器预设控制指令为: 俯仰角指令初始设定

为 , 在  至  期间, 爬升至   并保持至

, 随后在  至  期间回调至 , 之后

保持恒定; 滚转角指令  前保持 , 在  至

 期间执行大角度侧滚下降至  , 并在   至

 间保持该角度, 随后开始回升; 偏航角指令在

全过程中始终保持为 .
12 s 2 s

0◦ 15◦

20%

在第  飞行器开始变形, 变形时间持续 ,
飞行器头锥从  连续变形为 . 气动参数和空气

密度的不确定性均设置为  的偏差, 外部多动态

干扰[21]:

D = 0.01


sin(2πt) + 2 sin

(
πt

2

)
+ f1(t)

2 sin(2πt) + 4 sin
(
πt

2

)
+ f2(t)

2 sin(2πt) + 4 sin
(
πt

2

)
+ f3(t)


(115)

其中:

f1(t) = 10, t ∈ [8, 9] s

f2(t) = 20, t ∈ [2, 3] s

f3(t) = 20, t ∈ [4, 5] s

f1(t) = f2(t) = f3(t) = 0,其他

(116)

fi(t)

f1(t) = 10, t ∈ [8, 9]

本文仿真中采用的扰动形式直接引自高超声速

飞行器控制领域的文献, 其中分段函数  在特定

时间段取常值 (如   s), 其余时
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间为零, 且量级合理. 为模拟变形飞行器在实际飞

行中面临的复杂多动态扰动, 本文在扰动设计中引

入了多频率成分、幅值差异、分段常值扰动, 尽可能

覆盖了实际飞行中可能出现的多频、时变、突发等

多动态特性.

 3.2　仿真条件设置

为了保证对比仿真的公平性, 首先, 两个对比

方法分别选自文献 [22−23]. 本文严格遵循原文给出

的控制器结构和参数整定建议, 以复现原方法的典

型性能. 其次, 考虑到本文仿真工况可能与原始文

献略有不同, 本文进一步对对比控制器的参数进行

了适当的微调, 使其在本仿真环境中达到尽可能优

的控制效果, 从而保证对比的公平性. 具体而言, 对
于文献 [22]的抗扰控制器, 其核心参数包括观测器

带宽、控制器带宽等. 本文根据飞行器的动态特性

和扰动幅值, 通过试错法调整了线性扩张观测器的

带宽参数和控制器增益, 使其在保证稳定性的前提

下具有最快的扰动抑制速度和最小的跟踪误差, 同
时避免因带宽过高引起噪声放大. 对于文献 [23]的
强化学习控制器, 该方法的性能高度依赖学习率、

折扣因子以及神经网络结构. 本文首先采用原文推

荐参数, 然后在本仿真环境下进行多次预实验, 调
整了 actor和 critic网络的学习率以及经验回放机

制, 确保其学习过程收敛且稳态性能稳定. 此外, 由
于强化学习方法对初始状态敏感, 本文保证了所有

对比方法在相同的随机种子和初始条件下运行. 所
有对比仿真均在相同的飞行器模型、初始条件、参

考指令、变形过程、外部扰动以及执行器饱和约束

下进行, 控制周期和数值积分方法完全一致. 仿真

结果表明, 各对比方法在本工况下均能完成基本跟

踪任务, 未出现发散或严重失稳现象, 说明参数选

取合理, 保证对比的公平性和结论的可信度.

ξ ωo ωb

本文控制器参数设置如表 1 ~ 表 5所示. 其中

表 5 中抗扰控制器的 、 、   分别表示阻尼比、

βo1

βo2 µa

µc ρa ρc

跟踪环节特征频率、扩张状态观测器带宽,   和

 表示 LESO观测器增益; 强化学习控制器的 、

、 、  分别表示 actor网络学习率、critic网络

学习率、actor网络权值更新的历史保持系数、crit-
ic网络权值更新的历史保持系数.

此外, 为了证明所提出控制方案的优越性, 与
文献 [22]中的基于线性扩张观测器的抗扰控制以

及文献 [23]中基于 actor-critic架构强化学习神经

 

表 1    基于模糊系统的预设时间扰动观测器参数

Table 1    Parameters of prescribed-time disturbance
observer based on fuzzy system

参数 符号 取值

预设时间 Td 0.5

增益系数 k1、k2 1.5

预设时间指数 r1、r2 0.8

模糊系统学习率 γ1、γ2、γ3 0.01

参数衰减系数 κ 0.01

隶属函数中心范围 L 5

隶属函数宽度 σij L/3

 

表 2    预设时间抗饱和辅助系统参数

Table 2    Parameters of prescribed-time anti-saturation
auxiliary system

参数 符号 取值

预设时间 Tc 0.6

增益系数 ac、bc 1.2

收敛指数 rc 0.7

 

表 3    预设性能控制律参数

Table 3    Parameters of the preset
performance control law

参数 符号 取值

滑模系数矩阵 c diag{2, 2, 2}

滑模趋近增益矩阵 Ks diag{5, 5, 5}

滑模指数 α0 0.5

预设性能初始边界 λi0 5

预设性能稳态边界 λi∞ 0.2

收敛速度 βi 2

 

表 4    基于 ADP的控制律参数

Table 4    Parameters of the control law based on ADP

参数 符号 取值

critic网络稳定参数 αc1 0.01

critic网络学习率 αc2 0.01

折扣因子 γ 0.99

控制权重矩阵 R diag{1, 1, 1}

状态权重矩阵 Q diag{5, 5, 5}

缓冲区大小 M 100

 

表 5    对比方法控制器参数

Table 5    Parameters of the comparison
method controller

控制器 参数值

抗扰控制器
ξ = 0.75 ωo = 5 ωb = 8、 、

βo1 = 16 βo2 = 64、

强化学习控制器

µa = 0.01 µc = 0.001、

ρa = 0.9 ρc = 0.9、

R = diag{1, 1, 1}

Q = diag{5, 5, 5, 1, 1}
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网络的控制方法进行了对比仿真.

 3.3　仿真结果与对比分析

六自由度对比仿真结果如图 3 ~ 图 14 所示.
黑色线代表指令信号或控制量约束, 红色线代表强

化学习控制方法, 绿色线代表抗扰控制方法, 蓝色

线代表本文控制方法.
图 3 ~ 图 11展示了飞行器三通道姿态响应及

跟踪偏差曲线. 文献 [22]控制方法的滚转角均方误

差 0.685 2°, 俯仰角均方误差 0.560 0°, 偏航角均方 t = 10 s

误差 0.240 6°; 文献 [23]控制方法的滚转角均方误差

0.558 5°, 俯仰角均方误差 0.599 2°, 偏航角均方误差

0.225 5°; 本文控制方法的滚转角均方误差 0.513 0°,

俯仰角均方误差 0.516 1°, 偏航角均方误差 0.202 2°.

本文控制方法相比于文献 [22]控制方法, 三通道跟

踪误差分别降低 25.13%、7.84%、15.96%; 相比于文

献 [23]控制方法, 三通道跟踪误差分别降低 8.15%、

13.87%、10.33%. 结果表明, 本文方法在全过程中

实现了平滑、高精度的姿态收敛, 特别是在 

 

滚
转
角

 /
(°

)

时间 /s
0 5 10 15 20

−10

−5

0

5
指令信号
强化学习控制方法
抗扰控制方法
本文控制方法

 

图 3    滚转角跟踪对比情况

Fig. 3    Comparison of roll angle tracking
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图 4    俯仰角跟踪对比情况

Fig. 4    Comparison of pitch angle tracking
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图 5    偏航角跟踪对比情况

Fig. 5    Comparison of yaw angle tracking
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图 6    滚转角速度对比情况

Fig. 6    Comparison of roll angular rate
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图 7    俯仰角速度对比情况

Fig. 7    Comparison of pitch angular rate
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图 8    偏航角速度对比情况

Fig. 8    Comparison of yaw angular rate
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时飞行器变形引入强附加扰动, 文献 [23]纯强化学

习方法依赖数据驱动的试错探索机制, 在应对未建

模动态和干扰时显现出明显的收敛振荡, 而文献

[22]的传统抗扰控制虽然能抑制部分波动但受限于

观测带宽, 存在显著的观测滞后与跟踪延迟, 本文

方法具有较高的稳态精度. 这得益于基于模糊系统

的预设时间干扰观测器, 针对变形飞行器未知的多

动态特性, 该观测器实现了对集总扰动的快速逼近

与预设时间内的准确补偿, 从而显著增强了闭环系

统在强时变环境下的鲁棒性.

进一步分析图 12 ~ 图 14的控制输入曲线, 对
比方法并未设计专门的抗饱和机制, 当控制指令超

出执行器物理限幅时 ,  其控制量将被简单截断 ,
可能将导致积分饱和、性能恶化甚至失稳; 本文方

法通过嵌入跟踪−补偿式抗饱和结构并构建动态辅

助系统, 控制器不仅在饱和期间通过调整误差目标

引导系统持续收敛, 更有效降低了退出饱和瞬间的

振荡风险, 配合预设性能理论保障了受限系统的稳

定性.
文献 [23]通过设计代价函数对跟踪误差与控
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图 9    滚转角误差对比情况

Fig. 9    Comparison of roll angle errors
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图 10    俯仰角误差对比情况

Fig. 10    Comparison of pitch angle errors
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图 11    偏航角误差对比情况

Fig. 11    Comparison of yaw angle errors
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图 12    滚转力矩指令对比情况

Fig. 12    Comparison of roll torque commands
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图 13    俯仰力矩指令对比情况

Fig. 13    Comparison of pitch torque commands
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图 14    偏航力矩指令对比情况

Fig. 14    Comparison of yaw torque commands
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制输入进行权衡, 但其依赖于双网络在线迭代更新

的学习机制, 收敛速度受学习率等参数影响, 在应

对快变动态时存在适应性滞后. 文献 [22]的控制方

法参数调整通常以鲁棒性为主, 能耗并非其主要优

化目标. 而本文方法基于单网络自适应动态规划的

补偿控制律, 通过设计更高效的在线学习机制, 实
现了对综合代价函数的快速优化. 图 9 ~ 图 11的
跟踪误差结果以及图 12 ~ 图 14的控制力矩结果表

明, 本文方法在保证系统小控制误差的同时实现了

控制力矩平滑与低能耗, 成功实现了闭环系统动态

性能与控制效能的综合最优.

 4　结束语

本文针对高超声速变形飞行器在变形过程中面

临的模型不确定性、强外部扰动及执行器饱和问题,
提出了一种融合预设时间扰动观测、自适应动态规

划与抗饱和补偿的复合控制架构. 该方法具备以下

特点: 1)基于模糊系统的扰动观测器能够实现集总

扰动的快速估计与前馈补偿, 显著提升了系统在不

确定性环境下的鲁棒性; 2)所构建的抗饱和辅助系

统有效缓解了执行器饱和导致的性能下降与失稳风

险; 3)通过自适应动态规划在线优化控制策略, 在
确保高精度跟踪的同时实现了控制能耗的有效权

衡. 理论分析证明, 闭环系统所有状态一致最终有

界, 且姿态跟踪误差严格按预设性能收敛. 数值仿

真结果表明, 在强扰动与输入饱和条件下, 本文方

法相较于传统抗扰控制及纯数据驱动方法, 在动态

响应速度、稳态跟踪精度与饱和抑制效果上均展现

出显著优势, 为高超声速变形飞行器在复杂环境下

的可靠、高效、抗饱和控制提供了新的解决方案与

理论支撑.
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