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基于动态面的高超声速飞行器模糊自适应非线性控制
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摘 要: 针对高超声速飞行器模型非线性、多变量和参数不确定特性,并考虑控制增益变化可能导致控制奇异值问

题,提出一种基于动态面的模糊自适应非线性控制方法. 根据动态面和动态逆策略,分别设计了高度和速度跟踪控制

器. 利用模糊自适应方法在线逼近不确定函数项,并采用Nussbaum增益技术抑制虚拟控制增益不确定影响,以减少

在线学习量,保证系统的半全局一致最终有界性. 仿真结果表明,所提出的方法可实现飞行器对高度和速度的准确跟

踪控制.
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Fuzzy adaptive nonlinear control based on dynamic surface control for
hypersonic vehicle
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Abstract：：：For the characters of nonlinearity, multivariable and parameter uncertainty of hypersonic vehicle model, and the

possible singularity phenomenon of the controller resulted from changing of control gain, a fuzzy adaptive nonlinear control

approach based on dynamic surface control(DSC) is proposed. The altitude and velocity tracking controllers are designed

by using DSC and dynamic inversion strategies respectively. The fuzzy adaptive method is used to identify the uncertain

function terms on-line. The Nussbaum gain approach is adopted to restrain the influence caused by the uncertain virtual

control gain and decrease the burden of on-line learning. The controlled systems are ensured to be semi-global uniformly

ultimately bounded. The simulation results show that the accurate tracking control of hypersonic vehicle about altitude and

velocity can be realized by using the proposed approach.
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0 引引引 言言言

随着高超声速技术的发展,高超声速飞行器给世

界航空航天领域带来了新一轮的革命.作为多变量系

统,高超声速飞行器具有较高的非线性, 而且受飞行

范围和飞行环境的影响,参数变化剧烈, 使得飞行器

模型具有较大的不确定性,对高超声速飞行器控制系

统设计提出了重大挑战[1]. 为此, 国内外学者开展了

许多相关研究工作, 如采用LQR[2]等线性控制方法,

以动态逆[3]和滑模[4]为代表的非线性方法,以及鲁棒

自适应[5-6]等控制方法. 作为传统方法,线性控制是在

特定工作点对高超声速飞行器模型线性化后进行设

计的, 由于飞行器模型非线性程度高, 近似线性化后

的建模误差往往导致线性控制器存在一定的局限性,

从而限制了它的使用. 而在常规非线性控制方法中,

由于存在着诸如动态逆对模型相对阶的严格要求以

及滑模控制自身的抖振等问题,也同样给控制器的设

计和分析带来了难度.

近年来,作为解决非线性的有效手段,反步法已

成为研究热点之一,并与鲁棒、自适应等策略相结合,

在高超声速飞行器控制中得到了初步应用, 如基于

反步法的模糊自适应控制和鲁棒自适应控制[7-8],

以及作为反步法拓展的Nonlinear sequential loop-

closure控制[6]等. 但是, 由于在反步法应用过程中需

对虚拟控制指令进行多次求导, 极易造成计算膨胀,
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增大控制负担, 为此有必要寻求其他的解决方法, 而

动态面控制则能有效解决这类问题[9].对于高超声速

飞行器,其模型耦合强、非线性程度高,将使得该问题

更加严重,应用动态面策略可以大大简化控制器设计,

获得良好的控制效果, Gao等[10]已对此进行了初步探

讨.

本文针对非线性和不确定等条件下高超声速飞

行器高度和速度的跟踪控制问题, 引入动态面控制

策略,并在鲁棒自适应NN控制[9]的基础上,设计了基

于动态面的模糊自适应非线性飞行控制器.首先将

高度子系统转化为严反馈形式, 并基于动态面方法

分步设计虚拟和真实控制输入; 对于速度子系统,则

利用动态逆设计非线性控制器; 针对飞行器模型简

化后的不确定函数项, 通过模糊自适应方法进行在

线逼近;对于虚拟控制增益函数不确定问题,则采用

Nussbaum增益技术进行处理, 不仅可以避免控制奇

异现象,而且能大大减少不确定项的在线学习量.稳

定性分析证明了控制系统的半全局一致最终有界性,

仿真结果表明该方法具有较好的性能.

1 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器的的的纵纵纵向向向模模模型型型

本文采用美国兰利研究中心给出的通用高超声

速飞行器纵向动力学模型[4-5]

�̇� =
𝑇 cos𝛼−𝐷

𝑚
− 𝜇 sin 𝛾

𝑟2
, (1)

ℎ̇ = 𝑉 sin 𝛾, (2)

�̇� =
𝐿+ 𝑇 sin𝛼

𝑚𝑉
− (𝜇− 𝑉 2𝑟) cos 𝛾

𝑉 𝑟2
, (3)

�̇� = 𝑞 − �̇�, (4)

𝑞 = 𝑀𝑦𝑦/𝐼𝑦𝑦. (5)

发动机模型为

𝛽 = −2𝜉𝜔𝑛�̇� − 𝜔𝑛
2𝛽 + 𝜔𝑛

2𝛽𝑐. (6)

其中: 变量𝑉, ℎ, 𝛾, 𝛼, 𝑞分别为速度、高度、航迹角、攻

角和俯仰角速率; 𝑚, 𝐼𝑦𝑦, 𝜇, 𝜉, 𝜔𝑛分别为飞行器质量、

俯仰转动惯量、引力常数、发动机阻尼和自然频率; 𝛽

为油门开度, 𝛽𝑐为发动机油门开度设定值; 𝑇, 𝐿,𝐷和

𝑀𝑦𝑦分别为推力、升力、阻力和俯仰力矩,可表示为

𝐿 =
1

2
𝜌𝑉 2𝑆𝐶𝐿, 𝐷 =

1

2
𝜌𝑉 2𝑆𝐶𝐷, 𝑇 =

1

2
𝜌𝑉 2𝑆𝐶𝑇 ,

𝑀𝑦𝑦 =
1

2
𝜌𝑉 2𝑆𝑐[𝐶𝑀 (𝛼) + 𝐶𝑀 (𝛿𝑒) + 𝐶𝑀 (𝑞)],

𝑟 = ℎ+𝑅𝐸 .

这里

𝐶𝐿 = 0.620 3𝛼;

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

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) = (𝑐/2𝑉 )𝑞(−6.796𝛼2 + 0.301 5𝛼− 0.228 9);

𝐶𝑀 (𝛿𝑒) = 𝑐𝑒(𝛿𝑒 − 𝛼);

𝜌, 𝑆,𝑅𝐸 , 𝑐, 𝑐𝑒分别为大气密度、参考气动面积、地球

半径、平均气动弦长和力矩常数; 𝛿𝑒为升降舵偏转角.

飞行器模型中的不确定参数变化情况如下:

𝑚 = 𝑚0(1 + Δ𝑚), 𝑚0 = 9375, ∣Δ𝑚∣ ⩽ 0.03;

𝐼𝑦𝑦 = 𝐼0(1 + Δ𝐼), 𝐼0 = 7× 106, ∣Δ𝐼∣ ⩽ 0.02;

𝑆 = 𝑆0(1 + Δ𝑆), 𝑆0 = 3603, ∣Δ𝑆∣ ⩽ 0.01;

𝑐 = 𝑐0(1 + Δ𝑐), 𝑐0 = 80, ∣Δ𝑐∣ ⩽ 0.01;

𝜌 = 𝜌0(1 + Δ𝜌), 𝜌0 = 0.243 25× 10−4, ∣Δ𝜌∣ ⩽ 0.03;

𝑐𝑒 = 0.029 2(1 + Δ𝑐𝑒), ∣Δ𝑐𝑒∣ ⩽ 0.03.

2 基基基于于于动动动态态态面面面的的的模模模糊糊糊自自自适适适应应应控控控制制制器器器设设设计计计

2.1 高高高超超超声声声速速速飞飞飞行行行器器器模模模型型型转转转化化化

在飞行器模型 (1)∼ (6)中, 控制输入为 𝛿𝑒和𝛽𝑐,

控制输出为ℎ和𝑉 . 其中高度变化与 𝛿𝑒相关,而速度

主要由 𝛽𝑐控制,因此分别设计高度和速度控制器.

首先将高度子系统模型 (2)∼ (5)转化为严反馈

形式[7,10],给出以下假设.

假假假设设设 1 式 (3)中的推力项𝑇 sin𝛼相对于升力𝐿

非常小,可以忽略.

由此得到如下严反馈形式:

�̇� =
0.310 2𝜌𝑉 𝑆

𝑚
𝛼+

𝑉 2𝑟 cos 𝛾 − 𝜇

𝑉 𝑟2
=

𝑔1(𝑉 )𝛼+ 𝑓1(𝐸1), (7)

�̇� = 𝑞 − �̇� = 𝑞 + 𝑓2(𝐸2), (8)

𝑞 =

𝜌𝑉 2𝑆𝑐𝑐𝑒
2𝐼𝑦𝑦

𝛿𝑒 +
𝜌𝑉 2𝑆𝑐

2𝐼𝑦𝑦
[𝐶𝑀 (𝛼) + 𝐶𝑀 (𝑞)− 𝑐𝑒𝛼] =

𝑔3(𝑉 )𝛿𝑒 + 𝑓3(𝐸3). (9)

其中: 𝐸1 = [𝑉, 𝛾], 𝐸2 = [𝑉, 𝛾, 𝛼], 𝐸3 = [𝑉, 𝛼, 𝑞].

速度子系统模型同样可以表示为如下关于状态

的函数:

�̇� =
𝜌𝑉 2𝑆

2𝑚
(𝐶𝑇 cos𝛼− 𝐶𝐷)− 𝜇 sin 𝛾

𝑟2
=

𝑔𝑣(𝐸𝑣1)𝛽𝑐 + 𝑓𝑣(𝐸𝑣2). (10)

其中: 𝐸𝑣1 = [𝛾, 𝛼, 𝑉 ], 𝐸𝑣2 = [𝛾, 𝛼, 𝑞, 𝑉 ].

2.2 控控控制制制器器器设设设计计计

假假假设设设 2 假设增益函数 𝑔𝑖(⋅)有界, 即存在正常

数𝐺𝑖,使得 ∣𝑔𝑖(⋅)∣ ⩽ 𝐺𝑖, 𝑖 = 1, 3, 𝑣.

假假假设设设 3 假设期望跟踪的速度和高度指令信号

𝑉𝑑, ℎ𝑑连续光滑有界,且具有高阶导数并均有界.

在模型 (7)∼ (10)中,由于 𝑓𝑖(⋅) (𝑖=1, 2, 3, 𝑣)随状
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态和不确定参数变化, 均为不确定项.为了保证系统

的跟踪性能和稳定性能,在控制器设计中, 本文采用

模糊自适应方法进行在线逼近,将不确定函数用如下

模糊逻辑系统近似:

𝑦(𝑥) = 𝜃T𝜉(𝑥).

其中: 𝑥 ∈ 𝑅𝑛和 𝜃 ∈ 𝑅𝑁为参数向量, 𝜇𝐹 (𝑥𝑖)为𝑥𝑖的

隶属度函数, 𝜉(𝑥) = [𝜉1(𝑥), ⋅ ⋅ ⋅ , 𝜉𝑁 (𝑥)]T为模糊基函

数向量.

𝜉𝑙(𝑥) =

𝑛∏
𝑖=1

𝜇𝐹 𝑙
𝑖
(𝑥𝑖)

𝑁∑
𝑙=1

[ 𝑛∏
𝑖=1

𝜇𝐹 𝑙
𝑖
(𝑥𝑖)

] .
定定定理理理 1 若 𝑓(𝑥)为紧集Ω内的光滑连续函数,

则对于 ∀𝜀 > 0,都存在上述模糊逻辑系统使得[11]

sup
𝑥∈Ω

∣𝑓(𝑥)− 𝜃T𝜉(𝑥)∣ ⩽ 𝜀,

其中 𝜀表示逼近误差. 令

𝜃 = 𝜃 − 𝜃. (11)

其中: 𝜃为参数估计值, 𝜃为估计误差.

假假假设设设 4 假设模糊自适应参数向量 𝜃𝑖和逼近误

差 𝜀𝑖有界, 即存在正常数 𝜃𝑖𝑀 , 𝜀𝑖𝑀 , 使得 ∣𝜃𝑖∣ ⩽ 𝜃𝑖𝑀 ,

∣𝜀𝑖∣ ⩽ 𝜀𝑖𝑀 , 𝑖 = 1, 2, 3, 𝑣.

对于不确定控制增益 𝑔𝑖(⋅),其方向的变化给控制
律设计带来了影响,存在控制器奇异的可能性. 因此,

本文采用Nussbaum增益技术来消除该影响, 同时也

可以降低模糊自适应的在线学习计算量.

定定定义义义 1 如果连续函数𝑁(⋅)具有下列属性, 则

𝑁(⋅)被称为Nussbaum型函数[12]:

lim
𝑠→∞

sup
1

𝑠

w 𝑠

0
𝑁(𝜅)d𝜅 = +∞,

lim
𝑠→∞

inf
1

𝑠

w 𝑠

0
𝑁(𝜅)d𝜅 = −∞.

常用的Nussbaum函数形如𝑁(𝜅) = e𝜅
2

cos (π𝜅/2),

𝜅2 cos𝜅, 𝜅2 sin𝜅.

定定定理理理 2 设𝑉 (⋅)和𝜅(⋅)为定义在 [0, 𝑡𝑓 ]上的光

滑函数,其中𝑉 (⋅) ⩾ 0, 𝑁(⋅)为一光滑的Nussbaum型

函数. 如果对于 ∀𝑡 ∈ [0, 𝑡𝑓 ),以下不等式成立:

𝑉 (𝑡) ⩽ 𝑐0 + e−𝑐1𝑡
w 𝑡

0
𝑔(𝑥)𝑁(𝜅)�̇�e𝑐1𝜏d𝜏+

e−𝑐1𝑡
w 𝑡

0
�̇�e𝑐1𝜏d𝜏,

则𝑉 (𝑡), 𝜅(𝑡),
w 𝑡

0
𝑔(𝑥)𝑁(𝜅)�̇�e𝑐1𝜏d𝜏在 [0, 𝑡𝑓 )上有界,并

且当闭环解有界时, 𝑡𝑓 = ∞. 𝑐0, 𝑐1为常数, 𝑐1 > 0[9].

2.2.1 高高高度度度控控控制制制

由模型 (2)可知, ℎ与 𝛾一一对应,因此可以将高

度指令ℎ𝑑转化为航迹角指令 𝛾𝑑. 令 𝑧ℎ = ℎ− ℎ𝑑,则

�̇�ℎ = ℎ̇− ℎ̇𝑑 = 𝑉 sin 𝛾 − ℎ̇𝑑. (12)

结合反步法思想,可得到

𝛾𝑑 = arcsin((ℎ̇𝑑 − 𝑘ℎ𝑧ℎ)/𝑉 ), (13)

其中 𝑘ℎ > 0为设计参数.

Step 1 定义误差面 𝑒1 = 𝛾 − 𝛾𝑑,求导后得

�̇�1 = �̇� − �̇�𝑑 = 𝑔1(𝑉 )𝛼+ 𝑓1(𝐸1)− �̇�𝑑. (14)

由于 𝛾的量级较小, 为使Nussbaum函数变量变化速

度加快,令 𝑧1 = 𝑘𝛾𝑒1, 𝑘𝛾 ⩾ 1为设计参数,则

�̇�1 = 𝑘𝛾(�̇� − �̇�𝑑) =

𝑘𝛾𝑔1(𝑉 )𝛼+ 𝑘𝛾𝑓1(𝐸1)− 𝑘𝛾 �̇�𝑑 =

𝑔10(𝑉 )𝛼+ 𝑓10(𝐸1)− 𝑘𝛾 �̇�𝑑. (15)

其中: 𝑔10(𝑉 ) = 𝑘𝛾𝑔1(𝑉 ), 𝑓10(𝐸1) = 𝑘𝛾𝑓1(𝐸1). 对于不

确定项 𝑓10(𝐸1),采用模糊自适应在线逼近,表示为

𝑓10(𝐸1) = 𝜃T1 𝜉1(𝐸1)− 𝜃T1 𝜉1(𝐸1) + 𝜀1. (16)

同理,对于 𝑓𝑖(𝐸𝑖), 𝑖 = 2, 3,也可以表示为

𝑓𝑖(𝐸𝑖) = 𝜃T𝑖 𝜉𝑖(𝐸𝑖)− 𝜃T𝑖 𝜉𝑖(𝐸𝑖) + 𝜀𝑖. (17)

将式 (16)代入 (15),可得

�̇�1 = 𝑔10(𝑉 )𝛼+ 𝜃T1 𝜉1(𝐸1)−
𝜃T1 𝜉1(𝐸1) + 𝜀1 − 𝑘𝛾 �̇�𝑑. (18)

对于不确定增益函数 𝑔10(𝑉 ),选取Nussbaum函数

𝑁(𝑚1) = 𝑚2
1 cos(π𝑚1),

其中𝑚1为Nussbaum函数参数变量.将𝛼看作 𝛾-子系

统的虚拟控制输入,其控制律及自适应更新律为

�̄�𝑑 = 𝑁(𝑚1)(𝑘1𝑧1 + 𝜃T1 𝜉1(𝐸1)− 𝑘𝛾 �̇�𝑑),

�̇�1 = 𝑧1(𝑘1𝑧1 + 𝜃T1 𝜉1(𝐸1)− 𝑘𝛾 �̇�𝑑),

˙̂
𝜃1 = 𝜏1(𝑧1𝜉1(𝐸1)− 𝜎1𝜃1). (19)

其中: 𝑘1, 𝜎1 ⩾ 0为设计参数; 𝜏1为正定对称矩阵. 同

理, 定义 𝑘𝑖(𝑖= 2, 3, 4), 𝜎𝑖和 𝜏𝑖(𝑖= 2, 3, 𝑣)为待设计的

正常数和正定矩阵,并为后续步骤定义𝑚𝑖(𝑖=3, 𝑣)为

Nussbaum函数参数变量.

�̄�𝑑可通过时间常数为 𝜂1的一阶低通滤波器得到

其估计值𝛼𝑑,即

𝜂1�̇�𝑑 + 𝛼𝑑 = �̄�𝑑, �̄�𝑑(0) = 𝛼𝑑(0). (20)

Step 2 定义误差面 𝑧2 = 𝛼− 𝛼𝑑,求导后得

�̇�2 = �̇�− �̇�𝑑 = 𝑞 + 𝜃T2 𝜉2(𝐸2)− 𝜃T2 𝜉2(𝐸2) + 𝜀2 − �̇�𝑑.

(21)

由于增益为 1, 无需使用Nussbaum函数.将 𝑞作

为𝛼-子系统的虚拟控制输入,其控制律及自适应更新

律为

𝑞𝑑 = −(𝑘2𝑧2 + 𝜃2𝜉2(𝐸2)− �̇�𝑑),

˙̂
𝜃2 = 𝜏2(𝑧2𝜉2(𝐸2)− 𝜎2𝜃2). (22)

𝑞𝑑可通过时间常数为 𝜂2的一阶低通滤波器得到
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其估计值 𝑞𝑑,即

𝜂2𝑞𝑑 + 𝑞𝑑 = 𝑞𝑑, 𝑞𝑑(0) = 𝑞𝑑(0). (23)

Step 3 定义误差面 𝑧3 = 𝑞 − 𝑞𝑑,求导后可得

�̇�3 = 𝑞 − 𝑞𝑑 =

𝑔3(𝑉 )𝛿𝑒 + 𝜃T3 𝜉3(𝐸3)− 𝜃T3 𝜉3(𝐸3) + 𝜀3 − 𝑞𝑑. (24)

对于 𝑔3(𝑉 ),同理,选取𝑁(𝑚3)=𝑚2
3 cos(π𝑚3),设计实

际控制输入 𝛿𝑒的控制律及自适应更新律为

𝛿𝑒 = 𝑁(𝑚3)(𝑘3𝑧3 + 𝜃T3 𝜉3(𝐸3)− 𝑞𝑑),

�̇�3 = 𝑧3(𝑘3𝑧3 + 𝜃T3 𝜉3(𝐸3)− 𝑞𝑑),

˙̂
𝜃3 = 𝜏3(𝑧3𝜉3(𝐸3)− 𝜎3𝜃3). (25)

2.2.2 速速速度度度控控控制制制

定义速度误差面 𝑒𝑣=𝑉 − 𝑉𝑑,得

�̇�𝑣 = �̇� − �̇�𝑑 = 𝑔𝑣(𝐸𝑣1)𝛽𝑐 + 𝑓∗
𝑣 (𝐸𝑣3). (26)

其中:𝐸𝑣3 = [𝛾, 𝛼, 𝑞, 𝑉, �̇�𝑑], 𝑓
∗
𝑣 (𝐸𝑣3) = 𝑓𝑣(𝐸𝑣2)− �̇�𝑑. 由

于𝑉 的量级较大, 为防止Nussbaum函数参数变量变

化速度过快而造成不稳定,令 𝑧𝑣 = 𝑒𝑣/𝑘𝑣, 𝑘𝑣 ⩾ 1为设

计参数,则

�̇�𝑣 = �̇�𝑣/𝑘𝑣 = 𝑔𝑣0(𝐸𝑣1)𝛽𝑐 + 𝑓𝑣0(𝐸𝑣3). (27)

其中: 𝑔𝑣0(𝐸𝑣1) = 𝑔𝑣(𝐸𝑣1)/𝑘𝑣, 𝑓𝑣0(𝐸𝑣3) = 𝑓∗
𝑣 (𝐸𝑣1)/𝑘𝑣.

同样采用模糊系统逼近不确定项 𝑓𝑣0(𝐸𝑣3),可得

�̇�𝑣 = 𝑔𝑣0(𝐸𝑣1)𝛽𝑐 + 𝜃T𝑣 𝜉𝑣(𝐸𝑣3)− 𝜃T𝑣 𝜉𝑣(𝐸𝑣3) + 𝜀𝑣.

(28)

对于 𝑔𝑣0(𝐸𝑣1),选取Nussbaum函数为

𝑁(𝑚𝑣) = e𝑚
2
𝑣 cos(π𝑚𝑣/2),

基于动态逆策略, 设计实际控制输入 𝛽𝑐的控制律及

自适应更新律为

𝛽𝑐 = 𝑁(𝑚𝑣)(𝑘4𝑧𝑣 + 𝜃T𝑣 𝜉𝑣(𝐸𝑣3)),

�̇�𝑣 = 𝑧𝑣(𝑘4𝑧𝑣 + 𝜃T𝑣 𝜉𝑣(𝐸𝑣3)),

˙̂
𝜃𝑣 = 𝜏𝑣(𝑧𝑣𝜉𝑣(𝐸𝑣3)− 𝜎𝑣𝜃𝑣). (29)

2.3 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

2.3.1 高高高度度度控控控制制制系系系统统统稳稳稳定定定性性性分分分析析析

定义动态面滤波误差 𝑦1 = 𝛼𝑑 − �̄�𝑑, 𝑦2 = 𝑞𝑑 − 𝑞𝑑.

设

𝐵1 =

− ∂𝑁(𝑚1)

∂𝑚1
(�̇�2

1/𝑧1)−

𝑁(𝑚1)
{
𝑘1�̇�1 +

˙̂
𝜃T1 𝜉1 − 𝑘𝛾𝛾𝑑 + 𝜃T1

∂𝜉1
∂(𝑉, 𝛾)

[
�̇�

�̇�

]}
,

𝐵2 = − ˙̄𝑞𝑑 = 𝑘2�̇�2 +
˙̂
𝜃T2 𝜉2 + 𝜃T2

∂𝜉2
∂(𝑉, 𝛾, 𝛼)

⎡⎢⎣ �̇�

�̇�

�̇�

⎤⎥⎦+
�̇�1
𝜂1

,

则 �̇�𝑖 = −𝑦𝑖/𝜂𝑖 +𝐵𝑖, 𝑖 = 1, 2.

选取 Step 1的Lyapunov函数

𝑉1 =
1

2
𝑧21 +

1

2
𝜃T1 𝜏

−1
1 𝜃1 +

1

2
𝑦21 ,

令𝐺10 = 𝑘𝛾𝐺1, 则由假设 2可知𝐺10也有界.求导后

可得

�̇�1 = 𝑧1�̇�1 + 𝜃T1 𝜏
−1
1

˙̂
𝜃1 + 𝑦1�̇�1 =

𝑔10(𝑉 )𝑧1𝑧2 + 𝑔10(𝑉 )𝑧1𝑦1+

(𝑔10(𝑉 )𝑁(𝑚1) + 1)�̇�1 − 𝑘1𝑧
2
1 + 𝑧1𝜀1−

𝑧1𝜃
T
1 𝜉1(𝐸1) + 𝜃T1 𝜏

−1
1

˙̂
𝜃1 + 𝑦1

(
− 𝑦1

𝜂1
+𝐵1

)
⩽

− (𝑘1 − 3)𝑧21 − 𝜎1

2
∣𝜃1∣2 + 𝐺2

10

4
𝑧22 +

𝜎1

2
∣𝜃1∣2+

(𝑔10(𝑉 )𝑁(𝑚1) + 1)�̇�1+

𝜀21
4

+
(𝐺2

10

4
𝑦21 −

𝑦21
𝜂1

+ ∣𝑦1𝐵1∣
)
. (30)

选取 Step 2的Lyapunov函数

𝑉2 =
1

2
𝑧22 +

1

2
𝜃T2 𝜏

−1
2 𝜃2 +

1

2
𝑦22 ,

求导后得

�̇�2 = 𝑧2�̇�2 + 𝜃T2 𝜏
−1
2

˙̂
𝜃2+𝑦2�̇�2 =

𝑧2𝑧3 + 𝑧2𝑦2 − 𝑘2𝑧
2
2 + 𝑧2𝜀2 − 𝑧2𝜃

T
2 𝜉2(𝐸2)+

𝜃T2 𝜏
−1
2

˙̂
𝜃2 + 𝑦2

(
− 𝑦2

𝜂2
+𝐵2

)
⩽

− (𝑘2 − 3)𝑧22 − 𝜎2

2
∣𝜃2∣2 + 1

4
𝑧23+

𝜀22
4

+
𝜎2

2
∣𝜃2∣2 +

(1
4
𝑦22 −

𝑦22
𝜂2

+ ∣𝑦2𝐵2∣
)
. (31)

由Young不等式和假设 3可知

∣𝑦1𝐵1∣ ⩽ 𝑦21𝐵
2
1

2𝜔
+

𝜔

2
, ∣𝑦2𝐵2∣ ⩽ 𝑦22𝐵

2
2

2𝜐
+

𝜐

2
成立, 其中𝜔, 𝜐均为正数. 因为𝐵𝑖是连续的, 必为紧

函数, 故存在最大值𝑀𝑖, 使得 ∣𝐵𝑖∣ ⩽ 𝑀𝑖, 𝑖 = 1, 2, 而

且一定可以找到一组正数 (𝜔, 𝜔0)和 (𝜐, 𝜐0)使得

1

𝜂1
=

𝐺2
10

4
+

𝑀2
1

2𝜔
+ 𝜔0,

1

𝜂2
=

1

4
+

𝑀2
2

2𝜐
+ 𝜐0

成立,因此存在
𝐺2

10

4
𝑦21 −

𝑦21
𝜂1

+ ∣𝑦1𝐵1∣ ⩽

−
(𝑀2

1

2𝜔
+ 𝜔0

)
𝑦21 +

𝑦21𝐵
2
1

2𝜔
+

𝜔

2
⩽ 𝜔

2
− 𝜔0𝑦

2
1 , (32)

1

4
𝑦22 −

𝑦22
𝜂2

+ ∣𝑦2𝐵2∣ ⩽ 𝜐

2
− 𝜐0𝑦

2
2 . (33)

令

𝑡1 = min
{
𝜔0, (𝑘1 − 3),

1

2
𝜎1𝜆min(𝜏1)

}
,

𝑡2 = min
{
𝜐0, (𝑘2 − 3),

1

2
𝜎2𝜆min(𝜏2)

}
,

并将式 (32)和 (33)代入 (30)和 (31),整理后可得

�̇�1 ⩽ − 2𝑡1𝑉1 + (𝑔10(𝑉 )𝑁(𝑚1) + 1)�̇�1+

𝐺2
10

4
𝑧22 + 𝑝1, (34)
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�̇�2 ⩽ −2𝑡2𝑉2 +
1

4
𝑧23 + 𝑝2. (35)

其中

𝑝1 =
𝜀21
4

+
𝜎1

2
∣𝜃1∣2 + 𝜔

2
, 𝑝2 =

𝜀22
4

+
𝜎2

2
∣𝜃2∣2 + 𝜐

2
.

由上述分析可知均有界.

选取 Step 3的Lyapunov函数

𝑉3 =
1

2
𝑧23 +

1

2
𝜃T3 𝜏

−1
3 𝜃3,

求导后可得

�̇�3 = 𝑧3�̇�3 + 𝜃T3 𝜏
−1
3

˙̂
𝜃3 ⩽

− (𝑘3 − 1)𝑧23 − 𝜎3

2
∣𝜃3∣2+

(𝑔3(𝑉 )𝑁(𝑚3) + 1)�̇�3 +
𝜎3

2
∣𝜃3∣2 + 𝜀23

4
. (36)

令 𝑡3 = min
{
(𝑘3 − 1),

𝜎3

2
𝜆min(𝜏3)

}
,整理后可得

�̇�3 ⩽ −2𝑡3𝑉3 + (𝑔3(𝑉 )𝑁(𝑚3) + 1)�̇�3 + 𝑝3, (37)

其中 𝑝3 =
𝜀23
4

+
1

2
∣𝜃3∣2也是有界的. 令 𝑏1 = 𝑝1/2𝑡1,式

(34)两端同时乘以 e2𝑡1𝑡,积分后可得到

𝑉1(𝑡) ⩽

e−2𝑡1𝑡
w 𝑡

0
𝑔10(𝑉 )𝑁(𝑚1)�̇�1e

2𝑡1𝜏d𝜏+

e−2𝑡1𝑡
w 𝑡

0
�̇�1e

2𝑡1𝜏d𝜏+

e−2𝑡1𝑡
w 𝑡

0

𝐺2
10

4
𝑧22e

2𝑡1𝜏d𝜏 + 𝑉1(0) + 𝑏1. (38)

由于 𝑏1有界,由定理 2可知,只有满足

e−2𝑡1𝑡
w 𝑡

0

𝐺2
10

4
𝑧22e

2𝑡1𝜏d𝜏

有界时, 即 𝑧2有界才能保证 Step 1的误差信号 𝜃1, 𝑧1,

𝑦1以及𝑁(𝑚1), 𝛾, 𝜃1等变量有界
[9].令 𝑏2=(𝑧23/4+𝑝2)/

2𝑡2,当 𝑧3有界时,即 𝑏2有界,对式 (35)积分后可得

𝑉2(𝑡) ⩽ 𝑉2(0)e
−2𝑡2𝑡 + 𝑏2 ⩽ 𝑑0, (39)

其中 𝑑0 = 𝑉2(0) + 𝑏2,从而 𝜃2, 𝑧2, 𝑦2以及𝛼, 𝜃2也一定

有界.令 𝑏3 = 𝑝3/2𝑡3, 式 (37)两端同时乘以 e2𝑡3𝑡并积

分后可得到

𝑉3(𝑡) ⩽ e−2𝑡3𝑡
w 𝑡

0
𝑔3(𝑉 )𝑁(𝑚3)�̇�3e

2𝑡3𝜏d𝜏+

e−2𝑡3𝑡
w 𝑡

0
�̇�3e

2𝑡3𝜏d𝜏 + 𝑉3(0) + 𝑏3. (40)

将式 (40)与定理 2相比较可知,因为 𝑏3有界,所以当 𝑡

∈ [0, 𝑡𝑓 )时, Step 3中误差信号 𝑧3, 𝜃3及变量𝑁(𝑚3), 𝑞,

𝜃3有界. 由此可以倒推得到Step 2中误差信号及状态

有界, 同理可得到 Step 1中误差信号及状态有界.由

于高度闭环系统的解在 [0, 𝑡𝑓 )上有界, 由定理 2可知

𝑡𝑓 = ∞, 即闭环系统在有限时间内没有发生逃逸现

象,因此高度子系统中所有误差信号及状态在其紧集

内是半全局一致最终有界的.

2.3.2 速速速度度度控控控制制制系系系统统统稳稳稳定定定性性性分分分析析析

选取Lyapunov函数𝑉𝑣 =
1

2
𝑧2𝑣 +

1

2
𝜃T𝑣 𝜏

−1
𝑣 𝜃𝑣,求导

后可得

�̇�𝑣 = 𝑧𝑣 �̇�𝑣 + 𝜃T𝑣 𝜏
−1
𝑣

˙̂
𝜃𝑣 =

− 𝑘4𝑧
2
𝑣 + (𝑔𝑣0(𝐸𝑣1)𝑁(𝑚𝑣) + 1)�̇�𝑣+

𝑧𝑣𝜀𝑣 + 𝜃T𝑣 𝜏
−1
𝑣 (

˙̂
𝜃𝑣 − 𝜏𝑣𝑧𝑣𝜉𝑣(𝐸𝑣3)) ⩽

− (𝑘4 − 1)𝑧2𝑣 − 𝜎𝑣

2
∣𝜃𝑣∣2 + 𝜎𝑣

2
∣𝜃𝑣∣2 + 𝜀2𝑣

4
+

(𝑔𝑣0(𝐸𝑣1)𝑁(𝑚𝑣) + 1)�̇�𝑣. (41)

令 𝑡𝑣 = min
{
(𝑘4 − 1),

𝜎𝑣

2
𝜆min(𝜏𝑣)

}
,整理后可得

�̇�𝑣 ⩽ −2𝑡𝑣𝑉𝑣 + (𝑔𝑣0(𝐸𝑣1)𝑁(𝑚𝑣) + 1)�̇�𝑣 + 𝑝𝑣, (42)

其中 𝑝𝑣 =
𝜀2𝑣
4

+
𝜎𝑣

2
∣𝜃𝑣∣2有界.令 𝑏𝑣 = 𝑝𝑣/2𝑡𝑣,对上式

两端同时乘以 e2𝑡𝑣𝑡,积分后可得到

𝑉𝑣(𝑡) ⩽ e−2𝑡𝑣𝑡
w 𝑡

0
𝑔𝑣0(𝐸𝑣1)𝑁(𝑚𝑣)�̇�𝑣e

2𝑡𝑣𝜏d𝜏+

e−2𝑡𝑣𝑡
w 𝑡

0
�̇�𝑣e

2𝑡𝑣𝜏d𝜏 + 𝑉𝑣(0) + 𝑏𝑣. (43)

与高度子系统的证明相同,可知速度子系统中误差信

号和状态也是半全局一致最终有界的.需要注意的

是,稳定性分析证明了 𝑧1, 𝑧𝑣有界,由于 𝑧1, 𝑧𝑣和 𝑒1, 𝑒𝑣

是正比关系, 𝑒1, 𝑒𝑣也是半全局一致最终有界的.

3 仿仿仿真真真结结结果果果

应用所提出的方法对高超声速飞行器纵向模型

进行数值仿真,并选取初始平衡点 𝛾 = 0, 𝛼 = 0.031 5

rad, ℎ = 110 000 ft, 𝑉 = 15 060 ft/s, 𝑞 = 0.高度和速

度指令信号分别由阶跃信号通过四阶和三阶滤波器

后给出,其中高度阶跃信号为 2 000 ft, 速度阶跃信号

为 100 ft/s.

仿真中采用以高斯型隶属度函数为主的模糊系

统逼近不确定项,其形如

𝜇(𝑥) ={ 1

1 + e−𝑃1∗(𝑥−𝐹1)
, e−((𝑥−𝐹2)/𝑃2)

2

,

e−(𝑥/𝑃2)
2

, e−((𝑥+𝐹2)/𝑃2)
2

,
1

1 + e𝑃1∗(𝑥+𝐹1)

}
,

𝑥分别为状态𝑉, 𝛾, 𝛼, 𝑞, 合理选择参数𝑃1, 𝑃2, 𝐹1, 𝐹2

使得隶属度函数均匀分布[7]. 控制器的参数设计为:

𝑘ℎ=0.6, 𝑘𝛾 =10, 𝑘𝑣 =20, 𝑘1=25, 𝑘2=15, 𝑘3=10, 𝑘4=

0.5; 𝜎1 = 0.1, 𝜎2 = 𝜎3 = 𝜎𝑣 = 0.05; 𝜏1 = 𝜏2 = 𝜏3 =

diag{0.1}, 𝜏𝑣 = diag{1 × 10−5}; 滤波常数 𝜂1 = 0.02,

𝜂2 = 0.1.

从图 1∼图 3可知: 控制器可以实现高度和速度

的准确跟踪;航迹角、攻角和俯仰角速率连续并收敛;

Nussbaum函数参数变量也可以趋于稳定, 说明系统

误差及状态信号有界.图 4表明, 控制输入指令平滑

有界且在合理范围内变化.

综上所述,根据本文方法设计的高超声速飞行器

控制系统具有良好的跟踪性能和稳定性.
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图 1 高度和速度响应曲线
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图 2 航迹角和攻角响应曲线
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图 4 控制输入

4 结结结 论论论

本文针对高超声速飞行器的纵向模型,提出了以

动态面为核心, 并结合模糊自适应和Nussbaum增益

技术的非线性控制方法. 该方法不但可以避免传统反

步法的计算膨胀问题,而且可以有效抑制不确定参数

及不确定虚拟控制增益所带来的影响.该方法能够实

现高超声速飞行器对于高度和速度的准确跟踪控制,

并能够保证闭环系统信号的半全局一致最终有界性.
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