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摘要 针对输入受限的乘波体飞行器跟踪控制问题,提出了一种无估计的预设性能控制方法。首先,针对可

能发生的执行器饱和问题,设计了一种新型抗饱和补偿系统。然后,利用补偿系统状态构造新的预设性能转

换误差,基于预设性能控制与反演控制的方法,为速度子系统与高度子系统设计了无需估计的低复杂度控制

器。该设计方法的优越性在于无需状态估计与神经逼近,显著降低了控制的复杂度与计算量。基于
 

Lya-
punov

 

稳定理论证明了所有转换误差与跟踪误差最终一致有界。最后,通过数值仿真验证了所提方法的有

效性。
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Abstract In
 

view
 

of
  

tracking
 

control
 

problem
 

of
 

input-constrained
 

waverider
 

vehicles,an
 

estimation-free
 

prescribed
 

performance
 

control
 

scheme
 

is
 

proposed.
 

Firstly,
 

a
 

new
 

anti-saturation
 

compensation
 

system
 

is
 

designed
 

to
 

address
 

the
 

possible
 

problem
 

of
 

actuator
 

saturation.
 

Then,
 

the
 

states
 

of
 

the
 

compensation
 

sys-
tem

 

are
 

used
 

to
 

construct
 

new
 

prescribed
 

performance
 

transformed
 

errors,
 

and
 

the
 

controller
 

is
 

designed
 

directly
 

using
 

the
 

constructed
 

new
 

prescribed
 

performance
 

transformed
 

errors
 

based
 

on
 

the
 

prescribed
 

per-
formance

 

control
 

and
 

backstepping
 

control
 

methods.
 

Then,
 

a
 

new
 

prescribed
 

performance
 

transition
 

error
 

is
 

constructed
 

using
 

the
 

compensated
 

system
 

state,
 

and
 

low-complexity
 

controllers
 

without
 

estimation
 

are
 

designed
 

for
 

the
 

velocity
 

subsystem
 

and
 

the
 

altitude
 

subsystem
 

based
 

on
 

the
 

method
 

of
 

prescribed
 

perform-
ance

 

control
 

and
 

backstepping
 

control.
 

The
 

superiority
 

of
 

this
 

method
 

is
 

that
 

it
 

eliminates
 

the
 

need
 

for
 

state
 

estimation
 

and
 

neural
 

approximation,
 

which
 

significantly
 

reduces
 

the
 

complexity
 

and
 

computation
 

of
 

the
 

control.
 

Based
 

on
 

Lyapunov
 

stability
 

theory,it
 

was
 

proved
 

that
 

all
 

transformed
 

errors
 

and
 

tracking
 

er-
rors

 

of
 

the
 

system
 

are
 

ultimately
 

uniformly
 

bounded.
 

Finally,the
 

effectiveness
 

of
 

the
 

provided
 

method
 

are
 

validated
 

via
 

numerical
 

simulation.
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  乘波体飞行器(waverider
 

vehicles,
 

WVs)具有

飞行速度快,突防能力强,作战距离远,探测、拦截难

度大,生存能力强等显著优势,已成为世界各军事强

国争夺空天权竞相发展的方向。WVs飞行空域跨

度大、飞行环境复杂多变,稀薄的大气环境、大姿态

角飞行以及弹性振动效应引起的弹性形变等因素极

易导 致 WVs执 行 器 的 饱 和,造 成 控 制 系 统 失

稳[1-4]。因此,充分考虑执行器饱和问题并寻求有效

的抗饱和控制方法十分必要。
近年来,学者们针对 WVs的抗饱和控制问题

开展了大量研究。文献[5]设计了 Nussbaum函数

型的状态补偿辅助系统,基于扩展屏障Lyapunov
函数设计了反演控制器,用于解决输入饱和与执行

器故障问题。文献[6]根据飞行包线分区并建立切

换系统模型,通过设计带有执行器饱和的切换系统

与抗饱和补偿器保证控制系统稳定,提出一种抗饱

和切换控制方法。文献[7]设计了一种新型抗饱和

辅助系统,并结合滑模控制理论设计了固定时间自

适应高阶滑模控制器。文献[8]提出一种能够根据

饱和程度变增益的自适应固定时间抗饱和补偿器,
能够使系统更快地离开饱和区域。文献[9]设计了

一种固定时间辅助误差补偿系统处理执行器饱和问

题,补偿信号误差可在固定时间收敛,同时设计了固

定时间反步自适应跟踪控制器,可确保固定时间内

对参考信号的稳定跟踪。文献[10]提出了一种新型

辅助系统处理饱和问题,采用自适应动态规划的方

法,设计了带有神经逼近的最优控制器。文献[11]
 

采用被动容错控制的思想,设计了抗饱和自适应容

错控制器,基于反演的方法提出了一种同时考虑输

入饱和、执行器故障与状态约束的控制方法。预设

性能控制(prescribed
 

performance
 

control,
 

PPC)具
有可同时兼顾系统动态性能与稳态性能的突出优

势,在 WVs控制中得到广泛应用,提出了量化收敛

时间PPC[12-13]与小超调PPC[14]等先进的设计方法,
可实现预定的性能指标,文献[15~16]给出了基于

PPC的 WVs抗饱和控制方法。但PPC存在的脆

弱性问题不容忽视,尤其在执行器出现较长时间饱

和、跟踪误差显著增加时此类问题尤为明显。针对

PPC脆弱性缺陷,文献[17~20]提出非脆弱PPC方

法,通过设计可再调整的预设性能包络,能够有效避

免因跟踪误差增大而导致的控制奇异问题,并且能

接受更长时间的执行器饱和,为解决 WVs的执行

器饱和问题提供了新的方案。
上述方法从不同角度给出了 WVs控制的抗饱

和方法,均进行了有价值的创新且能较好实现期望

的控制效果。但同时应该注意到,文献[5,8,11~
12,16~17]中用到的反演设计方法,均需要计算状

态的微分项,文献[9~10,12]利用模糊/神经逼近的

方法逼近模型的未知部分,需要设计自适应律计算

逼近器的参数;文献[13~15,19~20]将高度子系统

模型转化为纯反馈形式,在设计控制器的过程中无

需严格的反步推导,避免了“微分膨胀”问题,但需要

对其中的未知模型进行模糊/神经逼近;文献[6]给
出切换控制策略,通过切换控制确保饱和条件下系

统稳定,但切换系统的设计较为复杂;文献[7]的控

制器较依赖精确模型,需要设计自适应律对状态进

行估计。其中部分较复杂的控制器结构以及常用到

的神经逼近、状态观测等方法无疑会增加控制系统

的运行时间,采用的自适应律在一定程度上存在参

数漂移的问题。因此,如何在实现期望控制性能的

同时降低方法的复杂度与计算量是应该持续关注的

问题。
基于以上分析,本文提出一种考虑输入受限的

无估计PPC方法,设计了一种新型抗饱和补偿系统

处理执行器饱和问题,利用补偿系统状态构造新的

预设性能转换误差直接设计控制器,避免了状态估

计与神经逼近。该方法具有简单的结构与较低的计

算量,且不依赖精确的模型,具有较好的鲁棒性。基

于
 

Lyapunov理论证明了闭环控制系统的稳定性以

及预设性能的可达性。最后,通过数值仿真验证了

所提方法的有效性。

1 WVs运动模型

本文采用Bolender与Parker等[1-2]学者建立的

典型 WVs纵向模型,WVs的纵向几何外形与受力

情况如图1所示。
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图1 WVs受力情况分析

其数学模型描述为:

V
·
=
Tcos(θ-γ)

m -
D
m-gsinγ

(1)

h
·
=Vsinγ (2)

 

γ
·
=

L
mV+

Tsin(θ-γ)
mV -g

Vcosγ
(3)

 

θ
·
=Q

 

(4)

Q
·
=

M
Iyy
+ψ

~
1η
··

1

Iyy
+ψ

~
2η
··

2

Iyy
(5)

k1η
··

1=N1-ω2
1η1-ψ

~
1
M
Iyy
-ψ

~
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~
2η
··

2

Iyy
-2ζ1ω1η

·
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(6)
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k2η
··

2=N2-ω2
2η2-ψ

~
2
M
Iyy
-ψ

~
1ψ
~
2η
··

1

Iyy
-2ζ2ω2η

·
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(7)
式中:V∈R>0,h∈R>0,γ∈R,θ∈R,Q∈R

 

为刚体

状态;η1∈R,η2∈R为弹性状态;
 

Φ∈R>0 与δe∈R
为控制输入。

模型中参数的详细定义见表1。
表1 参数定义

参数 定义 单位 参数 定义 单位

V 速度 m/s h 高度 m
γ 航迹角 (°) θ 俯仰角 (°)

Q 俯仰角速度 (°)/s η1,η2 弹性状态

m 飞行器质量 kg/m g 重力加速度 m/s2

Φ 燃料当量比 δe 升降舵偏角 (°)

T 推力 N D 阻力 N
L 升力 N M 俯仰力矩 N·m
Iyy 转动惯量 (kg·m2)/m N1,N2 广义弹性力 N

ζ1,ζ2 阻尼比 ω1,ω2 振动频率 rad/s

  大 量 研 究 表 明 WVs的 运 动 模 型 完 全 可

控[14-20]。基于 WVs运动模型完全可控的条件,通
过分别在式(1)~(5)中加上和减去lVΦ、lhγ、lγθ、
lθQ、lQδe,将原非仿射模型转化为如下仿射形式:

V
·
=ψV(V,Φ)+lVΦ

 

(8)

h
·
=ψh(γ)+lhγ (9)

 

γ
·
=ψγ(h,γ,θ)+lγθ

 

(10)

θ
·
=ψθ(Q)+lθQ

 

(11)

Q
·
=ψQ(h,γ,δe)+lQδe

 (12)
式中:

ψV=
Tcos(θ-γ)

m -
D
m-gsinγ-lVΦ (13)

 

ψh=Vsinγ-lhγ
 

(14)

ψγ=
L
mV+

Tsin(θ-γ)
mV -g

Vcosγ-lγθ
 

(15)

ψθ=Q-lθQ
 

(16)

ψQ=
M
Iyy
+ψ

~
1η
··

1

Iyy
+ψ

~
2η
··

2

Iyy
-lQδe (17)

 

注1:依据隐函数原理[20],参数lV,lh,lγ,lθ,lQ

的 取 值 应 当 满 足:lV >
∂ψV(V,Φ)
2∂Φ

,lh >
∂ψhγ
2∂γ

,

lγ>
∂ψγ(h,γ,θ)

2∂θ
,lθ>

∂ψθQ
2∂Q

,lQ>
∂ψQ(h,γ,δe)

2∂δe
。

当 WVs在稀薄的大气中飞行时,执行器效率

会相应下降,尤其以大迎角姿态飞行时,面对突变的

大气环境以及弹体的弹性形变,极易引发执行机构

的瞬时饱和。WVs执行器饱和问题可以描述为

Φ=
Φ,

  

Φr>Φ

Φr,
  

Φ≤Φr≤Φ
Φ,

  

Φr<Φ











 

(18)

δe=

δ
-
e,

  

δe,r>δ
-
e

δe,r,
  

δ
-
e≤δe,r≤δ

-
e

δ
-
e,

  

δe,r<δ
-
e












(19)
 

式中:Φ∈R>0 与Φ∈R>0 分别为控制输入Φ 的上

界与下界,Φr 为Φ 所需的理想输入;δ
-
e∈R>0 与

δ
-
e∈R<0 分别为控制输入δe 的上界与下界,δe,r 为

δe 所需的理想输入。
控制目标:通过为Φ、δe 设计合适的控制器,控

制 WVs的速度V 和高度h 分别稳定跟踪其参考指

令Vd∈R>0,hd∈R>0,使跟踪误差满足期望预设性

能,同时能够确保执行器瞬时饱和情况下控制仍稳

定。其中,参考指令Vd 与hd 的一阶导数均存在且

有界。

2 控制器设计

为便于控制器设计,将 WVs模型分为速度子

系统(式(8))与高度子系统(式(9)~(12)),基于

PPC与反演的方法分别为2个子系统设计控制器。
2.1 速度控制器设计

定义速度跟踪误差V
~:

V
~
=V-Vd

 (20)
为处理Φ 执行器饱和问题,设计如下新型抗饱

和补偿系统:

χ
·

V=-κVtanh(χV)+lV(Φ-Φr)
 

(21)
式中:κV∈R>0 为待设计参数。

利用χV 对V
~

进行补偿,得到补偿跟踪误差为

ZV=V
~

+Projv(Xv)
 

Projv(Xv)
 

=
+XV

 if(XV)×V
~

≤0

-XV
 if(XV)×V

~

≥0 (22)

利用补偿跟踪误差ZV 代替跟踪误差V
~

进行后

续预设性能控制器设计,通过χV 对V
~

进行补偿,可

使执行器出现饱和后ZV 的值相对V
~

更小,如此设

计可在一定程度上避免或延缓控制奇异的发生。
规定ZV 满足如下预设性能:

-h-0(t)<ZV<h-0(t)
 

(23)
选取性能函数h-0(t)

h-0(t)=coth(κ0t+ι0)-1+h-0∝ (24)
 

式中:κ0,ι0,h-0∝∈R>0 均为待设计参数。
对ZV 进行求导,得到:

Z
·

V=V
~
·

-χ
·

V=ψV-V
·

d+κVtanh(χV)+lVΦr
 (25)
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鉴于难以对式(23)直接进行处理,将式(23)的
不等式约束转化为如下等式约束:

ZV=H(ε0(t))h-0(t)
 

(26)
式中:

ε0(t)=H -1 ZV/h-0(t)  
 

(27)
为便于控制器设计,构造如下转换误差

ε0(t)=lnμ0(t)+1
1-μ0(t)  

 

(28)

式中:μ0=ZV/h-0(t)。
根据所定义的转换误差ε0(t),给出如下引理。
引理1[21]:考虑式(28)所定义的转换误差,若

ε0(t)有界且存在常数εM 使得 ε0(t)≤εM,则有

-h-0(t)<ZV<h-0(t)。
速度控制律Φr 设计为:

lVΦr=-kVε0(t)-κVtanh(χV)=

-kVlnμ0(t)+1
1-μ0(t)  -κVtanh(χV) (29)

式中:kV∈R>0 为待设计参数。
下面,对速度子系统稳定性进行分析。
定理

 

1 针对 WVs的速度子系统(式(8)),采
用控制律(29)与辅助系统(21),则闭环控制系统局

部一致渐近稳定。
证明:选取如下Lyapunov函数:

WV=ε20(t)/2
 

(30)
对式(30)求导,得到:

W
·

V=
2ε0(t)
1-μ2

0(t)μ
·
0(t)

 

(31)

对式(31)中的μ0 求导,得到:

μ
·
0=

Z
·
Vh-0(t)-Zh-

·

0(t)
h-20(t)

=
1

h-0(t)
Z
·
V-μ0(t)h0(t)  

 

(32)
将式(25)、式(32)代入式

 

(31),得到:

W
·

V=
2ε0(t)
1-μ2

0(t)
1

h-0(t)
·

ψV-V
·
d+κVtanh(χV)-μ0(t)h-0(t)+lVΦr  

 

(33)
将控制器(29)代入式(33),得到:

W
·

V=
2ε0(t)
1-μ2

0(t)
1

h-0(t)
·

ψV-V
·
d-μ0(t)h-

·

0(t)-kVε0(t)  (34)
 

此处以式(22)为ZV=V
~
-XV 为例进行证明

(ZV=V
~
+XV 时同理),根据式(20)、式(22)、式

(26),可将ψV 表示为:

ψV(V,Φ)=ψV(ZV+χV+Vd,Φ)=
ψV H(ε0(t))h-0(t)+χV+Vd,Φ  (35)
式中:H(ε0(t))与h-0(t)均为有界函数,且易知Vd

与Φ 均有界,在后续证明中可知χV 亦有界,根据文

献[2]得到,ψV(V,Φ)为连续函数,当V 与Φ 在有界

范围内变化时,ψV(V,Φ)有界。又易知V
·

d、μ0(t)与

h-
·

0(t)均 有 界,因 此 必 存 在 有 界 常 数 F
-

Φ ∈R>0

使得:

ψV(V,Φ)-V
·
d-μ0(t)h-

·

0(t)≤F
-

Φ
 (36)

根据式(36),式(34)变换为:

W
·

V≤
2

1-μ20(t)
1

h-0(t)
F
-
Φ ε0(t)-kVε20(t)  

 

(37)

若 ε0(t)>F
-

Φ/kV,则W
·

V<0,故有:

ε0(t)≤maxε0(0),
F
-

Φ

kV  (38)
 

易知ε0(0)与F
-

Φ/kV 均有界,故ε0(t)有界,根
据引理1可得,通过为h-0(t)选取合适的参数,即可

确保修正跟踪误ZV 局部一致最终有界。证毕。
定理

 

2 在定理1的前提下,抗饱和补偿系统

变量χV 全局一致最终有界。
证明:根据定理1可知ε0(t)有界,κVtanh(χV)

显然有界,易知Φr 有界。因此,必定存在非负常数

cΦ 使得 Φ-Φr ≤cΦ。
  

选取如下Lyapunov函数:

WχV=
1
2
χ2

V
  (39)

对式(39)求导并代入式(21),得到:

W
·

χV=χVχ
·
V=

χV -κVtanh(χV)+lV(Φ-Φr)  =
-κV χVtanh(χV)+lV(Φ-Φr)χV≤
-κV tanh(χV)-lVcΦ  χV (40)

若κV>lVcΦ/tanh(χV),则W
·

χV≤0,当且仅当

χV=0时,W
·

χV=0,故χV 全局一致最终有界。证毕。

由式(22)可得:V
~
=ZV±χV。由定理1与定理

2可知ZV、χV 均有界,故速度跟踪误差V
~ 有界,在

出现执行器瞬时饱和情况下,跟踪误差V
~ 可能会增

大但仍有界,所设计控制律仍能保证速度V 对其参

考输入Vd 的有界跟踪。
注2:在控制系统中,χV 与Φr 的初始值均是有

界的,因此定理1与定理2的证明虽互为条件,但仍

都成立。后文中定理3与定理4同理。
2.2 高度控制器设计

采用反演设计方法,分4步设计高度控制器。
步骤

 

1 设计虚拟控制律γd。

定义高度跟踪误差h
~ 为:

h
~
=h-hd

 (41)

规定h
~ 满足如下预设性能:

-h-1(t)<h
~
<h-1(t) (42)
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选取性能函数h-1(t)
h-1(t)=coth(κ1t+ι1)-1+h-1∝  (43)

式中:κ1,ι1,h-1∝∈R>0 均为待设计参数。
定义如下转换误差ε1(t):

ε1(t)=lnμ1(t)+1
1-μ1(t)  

 

(44)

式中:μ1=h
~/h-1(t)。

将虚拟控制律γd 设计为:

γd=-kγε1(t)=-kγ
μ1(t)+1
1-μ1(t)  (45)

 

式中:kγ∈R>0 为待设计参数。
步骤

 

2 设计虚拟控制律θd。
定义航迹角跟踪误差:

γ
~
=γ-γd (46)

 

规定γ
~ 满足如下预设性能:

-h-2(t)<γ
~
<h-2(t) (47)

 

选取性能函数h-2(t):
h-2(t)=coth(κ2t+ι2)-1+h-2∝  (48)

式中:κ2、ι2、h-2∝∈R>0 均为待设计参数。
定义转换误差ε2(t)

ε2(t)=lnμ2(t)+1
1-μ2(t)  

 

(49)

式中:μ2(t)=γ
~/h-2(t)。

将虚拟控制律θd 设计为:

θd=-kθε2(t)=-kθlnμ2(t)+1
1-μ2(t)  

 

(50)

式中:kθ∈R>0 为待设计参数。
步骤

 

3 设计虚拟控制律Qd。
定义俯仰角跟踪误差:

θ
~
=θ-θd

 (51)

规定θ
~ 满足如下预设性能

-h-3(t)<θ
~
<h-3(t)

 

(52)
选取性能函数h-3(t)

h-3(t)=coth(κ3t+ι3)-1+h-3∝  (53)
式中:κ3、ι3、h-3∝∈R>0 均为待设计参数。

定义转换误差ε3(t)为:

ε3(t)=lnμ3(t)+1
1-μ3(t)  

 

(54)

式中:μ3(t)=θ
~/h-3(t)。

将虚拟控制律Qd 设计为:

Qd=-kQε3(t)=-kQlnμ3(t)+1
1-μ3(t)  

 

(55)

式中:kQ∈R>0 为待设计参数。
步骤

 

4 设计实际控制律δe,r。
定义俯仰角速度跟踪误差:

Q
~
=Q-Qd (56)

 

为处理δe 执行器的饱和问题,设计如下新型抗

饱和补偿系统:

χ
·

Q=-κQtanh(χQ)+lQ(δe-δe,r)
 

(57)
式中:κQ∈R>0 为待设计参数。

利用χQ 对Q
~

进行补偿,得到补偿跟踪误差为:

ZQ=V
~

+ProjQ(XQ)
 

ProjQ(XQ)
 

=
+XQif(XQ)×Q

~

≤0

-XQ
 if(XQ)×Q

~

≥0 (58)

规定ZQ 满足如下预设性能:
-h-4(t)<ZQ<h-4(t) (59)

 

选取性能函数h-4(t):
h-4(t)=coth(κ4t+ι4)-1+h-4∝  (60)

式中:κ4,ι4,h-4∝∈R>0 均为待设计参数。
定义利用补偿跟踪误差ZQ 构造的新的转换误

差ε4(t):

ε4(t)=lnμ4(t)+1
1-μ4(t)  

 

(61)

式中:μ4(t)=ZQ/h-4(t)。
最终的实际控制律δe,r 设计为:

lQδe,r=-kδeε4(t)-κQtanh(χQ)
 

(62)
式中:kδe∈R>0 为待设计参数。

下面,对高度子系统稳定性进行分析。
定理

 

3 针对 WVs的高度子系统(式(9)~
(12)),采用控制律(62)与辅助系统(57),闭环控制

系统局部一致渐近稳定。
证明:选取如下Lyapunov函数

Wh=
ε21(t)
2 +

ε22(t)
2 +

ε23(t)
2 +

ε24(t)
2

 

(63)

对式(63)求导,得到:

W
·

h=
2ε1(t)
1-μ2

1(t)μ
·
1(t)+

2ε2(t)
1-μ2

2(t)μ
·
2(t)+

2ε3(t)
1-μ2

3(t)μ
·
3(t)+

2ε4(t)
1-μ2

4(t)μ
·
4(t) (64)

 

式中:

μ
·
1(t)=

h
~·

h-1(t)-h
~
h-
·

1(t)

h-
·
2
1(t)

=
1

h-1(t)
h
~·

-μ1(t)h-
·

1(t)  =

1
h-1(t)ψh+lhγ-h

·
d-μ1(t)h-1(t)  (65)

 

μ
·
2(t)=

γ
~·

h-2(t)-γ
~
h-
·

2(t)
h-22(t)

=
1

h-2(t)
γ
~·

-μ2(t)h-
·

2(t)  =

1
h-2(t)ψγ+lγθ-γ

·
d-μ2(t)h-

·

2(t)  
 

(66)

μ
·
3(t)=

θ
~·

h-3(t)-θ
~
h-
·

3(t)
h-23(t)

=
1

h-3(t)
θ
~·

-μ3(t)h-
·

3(t)  =

1
h-3(t)ψθ+lθQ-θ

·
d-μ3(t)h-

·

3(t)  (67)
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μ
·
4(t)=

Z
·
Qh-4(t)-ZQh-

·

4(t)
h-24(t)

=
1

h-4(t)
Z
·
Q-μ4(t)h-

·

4(t)  =

1
h-4(t)ψQ-Q

·
d-μ4(t)h-

·

4(t)-kδeε4(t)  (68)

将式(65)~(68)代入式(64),得到:

W
·

h=
2ε1(t)
1-μ21(t)

1
h-1(t)ψh+lhγ-h

·
d-μ1(t)h-

·

1(t)  +

2ε2(t)
1-μ22(t)

1
h-2(t)ψγ+lγθ-γ

·
d-μ2(t)h-

·

2(t)  +

2ε3(t)
1-μ23(t)

1
h-3(t)ψθ+lθQ-θ

·
d-μ3(t)h-

·

3(t)  +

2ε4(t)
1-μ24(t)

1
h-4(t)ψQ-Q

·
d-μ4(t)h-

·

4(t)-kδeε4(t)  
 

(69)
根据式(41)、式(46)、式(51)、式(56),式(69)进

一步表示为:

W
·

h=
2ε1(t)
1-μ21(t)

1
h-1(t)ψh+lhγ

~
-h
·
d-μ1(t)h-

·

1(t)+lhγd  +

2ε2(t)
1-μ22(t)

1
h-2(t)ψγ+lγθ

~
-γ
·
d-μ2(t)h-

·

2(t)+lγθd  +

2ε3(t)
1-μ23(t)

1
h-3(t)ψθ+lθQ

~
-θ
·
d-μ3(t)h-

·

3(t)+lθQd  +

2ε4(t)
1-μ24(t)

1
h-4(t)ψQ-Q

·
d-μ4(t)h-

·

4(t)-kδeε4(t)  (70)

易知 WVs的角度状态γ、θ、Q,飞行高度h 以及

升降舵偏角δe 均为有界值,根 据 文 献[2]可 知,
 

ψh(γ)、ψγ(h,γ,θ)、ψθ(Q)、ψQ(h,γ,δe)
 

均为连续函

数,当h、γ、θ、Q、δe 在有界范围内变化时,ψh(γ)、

ψγ(h,γ,θ)、ψθ(Q)、ψQ(h,γ,δe)均有界。同理式(36)

可得,存在有界常数F
-
h,F

-
γ,F

-
θ,F

-
Q∈R>0,使得:

ψh+lhγ
~
-h
·
d-μ1(t)h-

·

1(t)≤F
-

h

ψγ+lγθ
~
-γ
·
d-μ2(t)h-

·

2(t)≤F
-

γ

ψθ+lθQ
~
-θ
·
d-μ3(t)h-

·

3(t)≤F
-
θ

ψQ-Q
·

d-μ4(t)h-
·

4(t)≤F
-

Q














 

(71)

根据式(71),并将式(45)
 

、式(50)
 

与式(55)代
入式(70),得到:

W
·

h≤
2

1-μ2
1(t)

1
h-1(t)

F
-

h ε1(t)-lhkγε21(t)  +

2
1-μ2

2(t)
1

h-2(t)
F
-

γ ε2(t)-lγkθε22(t)  +

2
1-μ2

3(t)
1

h-3(t)
F
-
θ ε3(t)-lθkQε23(t)  +

2
1-μ2

4(t)
1

h-4(t)
F
-

Q ε4(t)-kδeε
2
4(t)  

 

(72)

若 ε1(t) > F
-

h/lhkγ,ε2(t) > F
-

γ/lγkθ,

ε3(t)>F
-
θ/lθkQ,ε4(t)>F

-
Q/kδe

,则 W
·

h<0。

易知 F
-

h/lhkγ、F
-

γ/lγkθ、F
-
θ/lθkQ、F

-
Q/kδe

均有界,
故ε1(t)、ε2(t)、ε3(t)、ε4(t)均有界,并将稳定收敛

到如下紧集:
Ωε=Ωε1(t)∪Ωε2(t)∪Ωε3(t)∪Ωε4(t)

(73)
 

式中:

Ωε1(t)=ε1(t) ε1(t)≤F
-

h/lhkγ  

Ωε2(t)=ε2(t) ε2(t)≤F
-

γ/lγkθ  

Ωε3(t)=ε3(t) ε3(t)≤F
-
θ/lθkQ  

Ωε4(t)=ε4(t) ε4(t)≤F
-

Q/kδe  














 

(74)

根据引理1可得,通过为h-1(t)、h-2(t)、h-3(t)、

h-4(t)选取合适的参数,即可确保跟踪误差h
~、γ

~、θ
~

与修正跟踪误ZQ 局部一致最终有界。证毕。
定理

 

4 在定理3的前提下,抗饱和补偿系统

变量χQ 全局一致最终有界。
证明:根据定理3可知ε4(t)有界,κQtanh(χQ)

显然有界,易知δe,r 有界。因此,必定存在非负常数

cδe
使得 δe-δe,r ≤cδe

。
选取如下Lyapunov函数:

WχV=
1
2
χ2

V
 (75)

对式(75)求导并代入式(57),得到:

W
·

χQ=χQχ
·
Q=

χQ -κQtanh(χQ)+lQ(δe-δe,r)  =
-κQ χQtanh(χQ)+lQ(δe-δe,r)χQ≤
-κQ tanh(χQ)-lQcδe  χQ (76)

若κQ>lQcδe
/tanh(χQ),则W

·
χQ≤0,当且仅

当χQ=0时,W
·

χQ =0,故χQ 全局一致最终有界。
证毕。

由式(58)可得:Q
~
=ZQ±χQ。由定理3与定理

4可知ZQ、χQ 均有界,故俯仰角速度跟踪误差Q
~ 有

界。综上分析可以得到,跟踪误差h
~、γ

~、θ
~、Q

~ 均有

界,在出现执行器瞬时饱和情况下,跟踪误差可能会

增大但仍有界,所设计控制律仍能保证h、γ、θ、Q 对

其各自参考输入的有界跟踪。

3 数值仿真与分析

为验证所提出控制器的有效性,采用 WVs的

非线性纵向模型,利用 MATLAB/Simulink软件进

行数值仿真,仿真步长为0.01
 

s。模型参数参考文

献[2],本文仿真设置模型参数的摄动量为±40%,
随时间的变化规律为sin(0.05πt)。

通过设置执行器饱和约束与跟踪信号的特性,
构造一种速度与高度控制器均会出现饱和的情况,
以检验执行器饱和条件下的控制效果。将执行器饱

44 空军工程大学学报 2024年



和 约 束 设 置 为 Φ ∈ 0.05,
 

0.65  ,δe ∈
-19°,

 

19°  ,跟踪信号的阶跃幅值设置为ΔV=
190

 

ft/s,Δh=490
 

ft,跟踪信号的二阶参考模型参

数均设置为ζd=0.9,ωd=0.1。飞行器的初始状态

如表2所示,控制器参数设置如表3所示。
表2 初始状态

参数 数值 参数 数值

V/(ft/s) 8
 

200 η1 0.937
 

4

h/ft 88
 

582 η
·
1 0

γ/rad 0 η2 0.770
 

9

α/rad 0.026
 

7 η
·
2 0

Q/(rad/s) 0

表3 控制器参数

参数 数值 参数 数值 参数 数值

kV 0.5 lQ 1.0 ι2 1.2

kγ 0.4 κ0 0.4 h-2 0.2

kθ 0.1 ι0 0.3 κ3 0.7

kQ 0.1 h-0 0.7 ι3 1.2
kδe 0.5 κ1 0.4 h-3 0.05

κV 2.0 ι1 0.4 κ4 0.7

lV 1.0 h-1 0.2 ι4 1.4

κQ 2.0 κ2 0.7 h-4 0.05

  为验证所提控制器的性能以及所设计抗饱和补

偿系统在控制器中的作用,分别对所提方法与所提

方法除去抗饱和辅助系统2种情况进行仿真。

3.1 本文方法仿真

由图2可以看出,速度跟踪误差V
~ 始终处于预

设性能包络内且接近于0,所设计速度控制器具有

较高的跟踪精度。再结合图5与图7可知,在25~
30

 

s期间执行器出现饱和,因为输入受到限制,速度

跟踪误差V
~ 增大,此时补偿系统状态χV 能够快速

做出响应,实际参与预设性能控制的修正跟踪误差

ZV 的值小于V
~,进一步降低了控制奇异的风险。

由图3可以看出,高度跟踪误差h
~ 始终处于预

设性能包络内且接近于0,所设计速度控制器具有

较高的跟踪精度。由图4可以看出,航迹角γ 与俯

仰角θ对虚拟控制律的跟踪误差较小且始终处于预

设性能包络内,其中俯仰角速度跟踪误差Q
~ 在28~

29
 

s执行器饱和期间有较明显增大。再结合图6与

图8可知,在28~29
 

s期间执行器出现饱和,补偿

系统状态χV 能够快速做出响应,同时注意到此时

Q
~ 已较为接近性能函数的下包络,而实际参与预设

性能控制的修正跟踪误差ZQ 的值仍较小,显著降

低了控制奇异的风险。
综上分析可以得出,本文所设计控制器对速度

与高度参考输入具有良好的跟踪效果,同时在执行

器发生瞬时饱和情况下,仍能保证控制的稳定性。

3.2 本文方法除去抗饱和辅助系统仿真

初始阶段的速度与高度跟踪效果与图2、图3
基本一致,不再展示仿真结果。由图10、图11可以

看出,由于初始阶段具有较大速度跟踪误差与高度

跟踪误差,在初始时刻执行器便出现饱和。由图9
可以看出,由于执行器饱和的限制,俯仰角速度跟踪

误差Q
~

在0.14
 

s时刻超出预设性能包络,控制奇异

仿真停止。对比图4可知,在存在抗饱和辅助系统

时,同样条件下并未发生控制奇异。在实验中发现,
除去抗饱和辅助系统后,需要将俯仰舵偏角饱和约

束放宽到δe∈ -20°,
 

20°  后,各状态跟踪误差才

能始终维持在预设性能包络内而不发生奇异。结合

上述分析可以得到,抗饱和补偿系统的作用除了可

以在出现执行器饱和时仍保证控制系统李氏稳定

外,还可以有效补偿系统跟踪误差,使执行器饱和情

况下的修正跟踪误差仍然有较小的值,可一定程度

上避免或延缓PPC奇异。
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本文提出了一种具有低复杂度的无估计
 

PPC
 

方法。
设计的新型抗饱和补偿系统,能够有效应对执行器

饱和问题,保证控制系统的稳定性。利用补偿系统

状态构造新的预设性能转换误差,并利用转换误差

直接设计控制器,这种设计方法使得所设计的控制

器相较于其他抗饱和控制方法具有更简单的控制器

结构且无需任何估计与逼近计算。仿真结果表明,
所提方法能够有效处理执行器饱和问题,具有较高

的跟踪精度。
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