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输入受限乘波体飞行器的最优跟踪控制方法
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摘要：针对存在输入受限的乘波体飞行器最优跟踪问题，基于反演控制设计了最优跟踪控制器。将控制分为稳态跟

踪控制和瞬态最优控制两部分。首先基于反演控制框架，引入有限时间收敛跟踪器对虚拟控制律进行估计，避免了普

遍存在的“微分项膨胀”问题。其次，考虑系统中存在不确定项，设计了非线性干扰观测器对不确定项进行估计，确保

控制器的鲁棒性。同时，充分考虑输入受限情况，基于辅助误差补偿策略对控制输入进行修正。然后，为了实现最优

控制，基于自适应动态规划设计瞬态最优控制器。最终通过数字仿真，验证所设计控制方法的有效性。
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An Optimal Tracking Control Method for Complex Systems with Input
Constraints

QI Qiang1，BU Xiangwei2，JIANG Baoxu1，TANG Xiao1，ZHONG Weijie1

（1. College of Graduate，Air Force Engineering University，Xi’an 710051，China；2. Air and Missile Defense College，
Air Force Engineering University，Xi’an 710051，China）

Abstract:An optimal tracking controller based on the backstepping method is designed for a complex system
with input constraints. The control is divided into two parts，steady-state tracking control and transient
optimal control. First，the finite-time-convergent differentiator is introduced to obtain the time derivatives of
virtual control laws to avoid the problem of“explosion of terms”within the backstepping structure.
Considering the uncertainty in the system， a nonlinear disturbance observer is designed to ensure the
robustness of the controller. Second，an auxiliary error compensation strategy correct the control input. To
fulfil the optimal control，the adaptive dynamic programming is used to design the transient optimal controller.
Finally，the effectiveness of the control method are proved by simulation results.
Key words: backstepping control；input constraints；finite-time-convergent differentiator；adaptive dynamic

programming；optimal control

对于存在高不确定性、强非线性以及多约束与

快时变的复杂跟踪系统，其控制系统的设计存在诸

多困难。乘波体飞行器（Waverider vehicle，WV）
就是其中的代表。

针对WV的飞行控制问题，国内外诸多学者

提供了许多行之有效的方法［1］。如基于非线性干

扰观测器的 Backstepping方法［2］，针对WV快时变

特性的预设性能控制方法［3］，考虑WV迎角受限

的自学习控制方法［4］，以及利用神经网络的智能

控制方法［5］。但是，缺少对WV的最优跟踪问题

的研究。

近些年，自适应动态规划（Adaptive dynamic
programming，ADP）作为一种针对复杂系统的最

优控制方法受到人们普遍关注。通过与 Backstep‑
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ping有效结合，ADP可以促使形成对复杂系统的

近似最优控制。文献［6］利用 ADP实现了对WV
的最优控制，但是没有考虑模型中存在不确定项问

题。文献［7］将控制分为两部分，分别处理稳态跟

踪问题和最优控制问题，在最优控制器的设计中采

用执行‑评价网的双网络结构进行设计。文献［8］
同样将控制分为 2部分，但相较于前者，采用了更

加简单的单网络结构［8］。很明显，这些文献都没有

考虑输入受限情形下的最优控制问题。

基于以上分析，本文针对输入受限情形，基于

反演控制设计了最优跟踪控制器。将控制分为稳

态控制和最优控制两部分，分别处理稳态跟踪和最

优控制问题。主要有以下优势：（1）相较于文献［7］
中的ADP方法，本文采用了文献［9］中的单网络模

糊评价器（Fuzzy critic estimator，FCE），大幅降低

了神经网络的个数；（2）相较于文献［8］，本文解决

了输入受限情形下WV的近似最优控制问题。

1 乘波体飞行器模型及问题分析

1. 1 乘波体飞行器运动模型

本文采用 Parker等［10］在 Bolender与 Doman［11］

研究基础上建立的WV纵向运动参数拟合模型

V̇= cos ( θ- γ )
m

T - D
m
- g sinγ （1）

ḣ= V sinγ （2）

γ̇= L
Vm

+ sin ( θ- γ )
Vm

T - g
V
cosγ （3）

θ̇= Q （4）

Q̇= M
Iyy
+ ψ͂ 1
Iyy
η̈1 +

ψ͂ 2
Iyy
η̈2 （5）

k1 η̈1 = N 1 - ω 21η1 - 2ζ1ω 1 η̇1 - ψ͂ 1
M + ψ͂ 2 η̈2

Iyy
（6）

k2 η̈2 = N 2 - ω 22η2 - 2ζ2ω 2 η̇2 - ψ͂ 2
M + ψ͂ 1 η̈1

Iyy
（7）

式中包括 5个刚体状态（速度 V，高度 h，航迹角 γ，

俯仰角 θ，俯仰角速度 Q）以及 2个弹性状态（η1，

η2）；T、D、L、M分别代表WV的推力、阻力、升力与

俯仰力矩，N 1、N 2为广义弹性力，并且它们的参数

拟合形式如下

T ≈ C α3
T α3 + C α2

T α2 + C α
Tα+ C 0

T

L≈ q̄SC α
Lα+ q̄SC δe

L δe+ q̄SC 0
L

D≈ C α2
D α2 q̄S+ C α

Dαq̄S+ C δ2e
D δ2e q̄S+ C δe

D δe q̄S+
C 0
D q̄S

M ≈ zTT + q̄Sc̄C α2
M，αα2 + q̄Sc̄C α

M，αα+ q̄Sc̄C 0
M，α+

q̄Sc̄ce δe

N 1 = N α2
1 α2 + N α

1 α+ N 0
1

N 2 = N α2
2 α2 + N α

2 α+ N δe
2 δe+ N 0

2

q̄= 1
2 ρ̄V

2，ρ̄= ρ̄0 exp (- h- h0
hs )

式中

C α3
T = β1 ( h，q̄ )Φ+ β2 ( h，q̄ )

C α2
T = β3 ( h，q̄ )Φ+ β4 ( h，q̄ )
C α
T= β5 ( h，q̄ )Φ+ β6 ( h，q̄ )

C 0
T= β7 ( h，q̄ )Φ+ β8 ( h，q̄ )

上述模型的具体几何参数与气动参数见于文

献［10］。

1. 2 模型转换

对于WV，可以将其控制系统分为速度子系统

和高度子系统两部分，并且转换为以下形式［12］

V̇= fV+ gV (Φa+ Φ *) + dV （8）
式中

fV=
cosα
m

[ β 2 ( h，q̄ )α3 + β4 ( h，q̄ )α2 + β6 ( h，q̄ )α+

β8 ( h，q̄ ) ]-
q̄S
m
(C α2

D α2 + C α
Dα+ C 0

D ) -g sinγ

gV=
cosα
m

[ β 1 ( h，q̄ )α3 + β3 ( h，q̄ )α2 + β5 ( h，q̄ )α+

β7 ( h，q̄ ) ] ≠ 0

dV=-
q̄S
m
[ (C δ2e

D +ΔC δ2e
D ) δ2e+(C δe

D +ΔC δe
D ) δe ]+

ΔfV+ΔgV+ dV0
式中：Φa为稳态控制输入，Φ *为瞬态控制输入，dV
为总不确定项。

同理，高度子系统可以转换为以下形式

ì

í

î

ïï
ïï

γ̇= fγ+ gγθ+ dγ

θ̇= Q

Q̇= fQ+ gQδe+ dQ

（9）

式中

gγ=
q̄SC α

L

mV
≠ 0

gQ=
q̄Sc̄ce
Iyy

≠ 0

fγ=
q̄S (C 0

L- C α
Lγ )+ T sinα
mV

- g cosγ

fQ=
zTT + q̄Sc̄CM，α ( )α

Iyy

dγ=
q̄S (C δe

L +ΔC δe
L ) δe

Iyy
+Δgγ+Δfγ+ dγ0

dQ=
ψ͂ 1 η̈1 + ψ͂ 2 η̈2

Iyy
+ΔgQ+ΔfQ+ dQ0

式中 dγ与 dQ为总不确定项。参考相关文献[12]的
做法，将弹性状态看做总不确定项 dγ 与 dQ 的一

部分。

控制的目的是确定合适的控制输入Φ和 δe，使
WV稳定跟踪参考输入。在实际飞行中，为使 Sc‑
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ramjet正常工作，一般取 Φ ∈ [0.05，1.5]；受到偏转

角度的物理限制，通常 δe ∈ [- 20°，20°]。但是考

虑到WV的飞行姿态限制，尽量保证飞行的安全

性，Φ和 δe的实际可执行范围还要更小。本文将控

制输入受限问题定义为

Φ=
ì

í

î

ïï
ïï

Φmax Φc> Φmax

Φc Φmin ≤ Φc ≤ Φmax

Φmin Φc< Φmin

（10）

δe=
ì

í

î

ïï
ïï

δemax δec> δemax
δec δemin ≤ δec ≤ δemax
δemin δec< δemin

（11）

1. 3 单网络估计器

对于系统

ẋ= f ( x )+ g ( x ) u （12）
式 中 ：x 为 状 态 变 量 ，f (x) ∈ R n，g (x) ∈ R n× p，

u∈ R p，f (x)为 Lipschitz连续的非线性函数，且在

Ω ∈ R n上，Ω包含原点。

引理 1 对于以上系统，可以通过 FCE去逼近

函数值

V ( X )= βT tanh (ΦX )+ ε （13）
式中 X =[ x 1，x2，⋯，xn ]T ∈ R n 为模糊系统的输入

向 量 ；β=[ β 1，β2，…，βn ]T ∈ R n 为 权 系 数 向 量 ，

tanh (ΦX )=[ tanh ( ϕ1 x 1 )，…，tanh ( ϕn xn ) ]T，并 且

Φ= diag { ϕi }，i= 1，⋯，n；ε为估计误差［9］。

2 控制器设计及稳定性分析

2. 1 速度稳态控制器设计

将速度误差定义为

zV= V- V ref - κV （14）
式中 κV为辅助系统，用来处理输入受限问题，且

κ̇V=-
ωVκV
|| κV + δV

+ gV (Φ- Φc ) （15）

式中 ωV、δV为待设计参数。

设计稳态控制输入Φa为

Φa= g -1V (- kV1 zV- kV2 ∫0
t

zVdτ- fV- d̂V+ V̇ ref)
（16）

式中：kV1、kV2 ∈ R+ 为待设计参数；d̂V 为 dV 的估计

值，并且由以下NDO得到

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

V̇̂= fV+gVΦ+ d̂V

ḋ̂V=B 2V ( )-aV2
d̂V/BV

|| d̂V/BV +d d
V

-aV1
V̂-V

|| V̂-V +d d
V

（17）
式中：BV、aV1、aV2、d d

V ∈R+为待设计参数，V̂、d̂V分

别为V、dV的估计值。由文献［13］可知，如果选择合

适的参数，则存在有界常数 d̄V ∈R+使得| d͂V |≤ d̄V。

d͂V= d̂V- dV （18）
对式（14）求微分，并把式（9）和式（16）代入得

żV=-kV1 zV- kV2 ∫0
t

zVdτ- d͂V （19）

选取 Lyapunov函数

WV1 =
z2V
2 +

kV2
2 ( )∫0

t

zVdτ
2

（20）

对式（20）求一阶导数后代入式（19）得

ẆV1 =-kV1 z2V- zV d͂V+ zV gVΦ * （21）
2. 2 高度稳态控制器设计

步骤 1 将航迹角跟踪误差定义为

zγ= γ- γd （22）
对式（22）求导，并将式（9）代入得到

żγ= fγ+ gγ ( zθ+ θd )+ dγ- γ̇d （23）
式中 θd= θ ad+ θ *d。

虚拟控制律 θ̄ ad为

θ̄ ad= g -1γ ( )-kγ1 zγ- kγ2 ∫0
t

zγdτ- fγ- d̂γ+ γ̇d （24）

式 中 ：kγ1、kγ2 ∈ R+ 为 待 设 计 参 数 ；d̂γ 为 dγ 的 估

计值。

步骤 2 俯仰角跟踪误差定义为

zθ= θ- θd （25）
对式（25）求导，并将式（9）代入得到

żθ= zQ+ Qd- θ̇d （26）
式中Qd= Q a

d+ Q *
d。

虚拟控制律 Q̄ a
d为

Q̄ a
d=-kθ1 zθ- kθ2 ∫0

t

zθdτ- gγ zγ+ θ̇d （27）

式中 kθ1、kθ2 ∈ R+为待设计参数。

步骤 3 俯仰角速度跟踪误差定义为

zQ= Q- Qd- κQ （28）
式中 κQ 为处理 δe= δae+ δ *e 输入受限问题的辅助

系统，且

κ̇Q=-
ωQκQ
|| κQ + δQ

+ gQ ( δe- δec ) （29）

式中 ωQ、δQ为待设计参数。

对式（29）求时间的一阶导数，并代入式（14）得

żQ= fQ+ gQδe+ dQ- Q̇d- κ̇Q （30）
式中 δe= δae+ δ *e。

稳态控制输入 δae 被设计为

δae = g -1Q (- kQ1 zQ- kQ2 ∫0
t

zQdτ- fQ- d̂Q- zθ+

Q̇d) （31）

式中：kQ1、kQ2 ∈ R+ 为待设计参数，d̂Q 为 dQ 的估
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计值。

与速度子系统设计相似，采用相同的 NDO对

dγ和 dQ进行估计

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

γ̇̂= fγ+ gγθ+ d̂γ

ḋ̂ γ= B 2γ ( )-aγ2
d̂γ/Bγ

|| d̂γ/Bγ + d d
γ

- aγ1
γ̂- γ

|| γ̂- γ + d d
γ

（32）
ì

í

î

ï
ï
ï
ï

Q̇̂= fQ+ gQδae+ d̂Q

ḋ̂Q=B 2Q ( )-aQ2
d̂Q/BQ

|| d̂Q/BQ +d d
Q

- aQ1
Q̂-Q

|| Q̂-Q +d d
Q

（33）
式中 Bγ、BQ、aγ1、aγ2、aQ1、aQ2、d d

γ、d d
Q ∈ R+ 为待设计

参数。

定义NDO估计误差为

{ d͂γ= d̂γ- dγ，yγ= γ̂- γ

d͂Q= d̂Q- dQ，yQ= Q̂- Q
（34）

利用 FD对 θ̄ ad 和 Q̄ a
d 的一阶导数进行估计，分

别为

ì

í

î

ïï
ïï

θ̇ ad= ψθ1

ψ̇ θ1 = B 21 ( )-a12
ψθ1/B 1

|| ψθ1/B 1 + d d
1

- a11
θ ad- θ̄ ad

|| θ ad- θ̄ ad + d d
1

（35）
ì

í

î

ïï
ïï

Q̇ a
d=ψQ1

ψ̇Q1=B 22 ( )-a22
ψQ2/B 2

|| ψQ2/B 2 +d d
2

-a21
Q a

d- Q̄ a
d

|| Q a
d- Q̄ a

d +d d
2

（36）
式中 B 1、B 2、a11、a12、a21、a22、d d

1、d d
2 ∈ R+ 为待设计

参数。

定义 FD估计误差为

{y1 = θ ad- θ̄ ad
y2 = Q a

d- Q̄ a
d

（37）

同理，由文献 [13]可知，通过选择适当的参数，

存 在 有 界 常 数 d̄γ、ȳγ、d̄Q、ȳQ、ȳ1、ȳ2 ∈ R+，使 得

| d͂γ | ≤ d̄γ， | yγ | ≤ ȳγ， | d͂Q | ≤ d̄Q， | yQ | ≤ ȳQ，

| y1 | ≤ ȳ1，| y2 | ≤ ȳ2。

选取以下 Lyapunov函数

ì

í

î

ï

ï
ï
ïï
ï

ï

ï
ï
ïï
ï

Wγ1 =
z2γ
2 +

kγ2
2 ( )∫0

t

zγdτ
2

Wθ1 =
z2θ
2 +

kθ2
2 ( )∫0

t

zθdτ
2

WQ1 =
z2Q
2 +

kQ2
2 ( )∫0

t

zQdτ
2

（38）

对式（38）求时间的一阶导数，并分别将式

（23，24，26，27，30，31）代入可得

ì

í

î

ïï
ïï

Ẇγ1 =-kγ1 z2γ+ zγ gγ y1 + zγ (- d͂γ+ gγ ( zθ+ θ *d ) )
Ẇ θ1 ≤-kθ1 z2θ- zθ gγ zγ+ zθ y2 + zθ ( zQ+ Q *

d )
ẆQ1 ≤-kQ1 z2Q- zQ zθ+ zQ (- d͂Q+ gQδ *ed )

（39）
2. 3 瞬态控制器设计

考虑如下系统

ż j= gj uj j= V，γ，θ，Q （40）
式 中 ：uV= Φ *，uγ= θ *d，uθ= Q *

d，uQ= δ *ed，zj（ j=
V，γ，θ，Q）为状态变量。

这一部分的设计目标是通过设计最优控制器

uj，保证跟踪误差 zj 稳定，并保证以下性能指标

最小

Vj= ∫0
∞
(Qj z2j + Rju*j 2 ) dτ （41）

式 中 Qj≥ 0 与 Rj≥ 0（ j= V，γ，θ，Q）为 待 设 计

参数。

定义该系统的Hamiltonian函数为

H ( zj，uj，∇Vj ( zj ) )=
Qj z2j + Rju2j +(∇V j ( zj ) )T gj uj （42）

式中∇V j ( zj )为Vj对 zj的微分。

最优值函数V *
V ( zV )满足

0= min
uj ∈Φ ( Ω )

H ( zj，uj，∇V *
j ( zj ) )=

Qj z2j + Rju2j +(∇V *
j ( zj ) )T gj uj （43）

则根据最优原理，最优控制的表达式为

u *V=-
1
2 R

-1
V g TV ∇V *

V ( zV ) （44）

由式（43）直接求解 HJB方程困难，因此选择

FCE逼近函数值

V *
j ( zj )= β Tj tanh ( ϕj zj )+ εj （45）

式中：β j为权系数参数；ϕj为待设计参数；εj为估计

误差，且 | εj | ≤ ε̄ j。则V *
j ( zj )关于 zj的导数为

∇V *
j ( zj )= Λ j ( zj ) ∇β j+∇εj （46）

式中：Λ j ( zj )= ( ϕj- ϕj tanh2 ( ϕj zj ) )，∇εj= ∂εj/∂zj。
令 β̂ j为 β j的估计值，则V *

j ( zj )与∇V *
j ( zj )的估

计值为

V̂ j ( zj )= β̂ j tanh ( ϕj zj ) （47）
V̂ j ( zj )= Λ j ( zj ) ∇β̂ j （48）

进而得到近似的Hamiltonian函数

H ( zj，û j，∇V̂ j ( zj ) )=
Qj z2j + Rju2j +(∇V j ( zj ) )T gj uj= ej （49）

设计 β̂ j的自适应律为

θ̇̂ j=-bjσ j ( σTj θ̂ j+ Qj z2j + Rju2j ) （50）
式中：bj为自适应律的增益，σ j= Λ j ( zj ) gj ujβ̂ j。
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选取以下 Laypunov函数

W =WV1 +Wγ1 +Wθ1 +WQ1 +Wj1 +Wj2（51）

式 中 ：Wj1 = ∑
j

1
2bj
tr ( β͂ Tj β͂ j )，Wj2 = ∑

j

( z2j +

2ΓjVj )，Γj> 0为待设计参数。

对Wj1求导得

Ẇ j1 = ∑
j ( )- β͂ Tj σ jσTj β͂ j- 2

bj
2bj

β͂ Tj σ j
1
2bj

εj

（52）
因为 β͂ Tj σ jσTj β͂ j> 0，所以有 qj> 0使

qj  β͂ j 2
≤ β͂ Tj σ jσTj β͂ j q j≤  σ j 2

（53）
所以

Ẇ j1 ≤ ∑
j

é

ë
ê

ù

û
ú(-qj+

bj
2  σ j 2

)  β͂ j 2
+ 1
2bj

ε̄ j （54）

又

Ẇ j2 = ∑
j

2zTj z j+ 2ΓjV̇ j ≤

∑
j

[ ( 2- 2Γj λmin (Qj ) )  z j 2
+

( β̄ 2j - 2Γj λmin ( Rj ) )  u j 2
] （55）

假 设  gju *j ≤ cj  z j ，其 中 cj> 0，则

z j g ju *j ≤
1
2 z

2
j +

c2j
2  z j 。结合 FD以及 NDO估计

误差，可得式（51）的微分

Ẇh ≤-( kV1 - 1 ) z2V- ( )kγ1 -
|| gγ

2 - 1
2 z2γ-

( kθ1 - 1 ) z2θ-( kQ1 - 1 ) z2Q+ | gγ | ȳ
2
1

2 +
ȳ 22
2 +

d̄ 2V
2 - zγ d͂γ- zQ d͂Q+ ∑

j

c2j
2  z j +

∑
j

é

ë
ê

ù

û
ú( )-qj+

bj
2  σ j 2  β͂ j 2

+ 1
2bj

ε̄ j +

∑
j

[ ( 2- 2Γj λmin (Qj ) )  z j 2
+

( η̄2j - 2Γj λmin ( Rj ) )  u j 2
] （56）

如果对于选择的 kj1、bj、Γj、 θ͂ j 、 z j 满足 0<

bj<
2bj

 σ j 2、Γj>max{ 1
λmin (Qj )

，
η̄2j

2Γj λmin ( Rj )} 且 满

足以下不等式

| zV |>

max{ ( )d̄ 2V
2 ( kV1-1 )，

1
2bV

ε̄2V/2ΓV λmin (QV )-2}
或

| zγ |>

max{ ι ( )kγ1 -
|| gγ

2 - 1
2 ， ( )1

2bγ
ε̄2γ Ξ γ}

或

| zθ |>max{ ι ( kθ1 - 1 )， ( )1
2bθ

ε̄2θ Ξ θ}
或

| zQ |>max{ ι ( kQ1 - 1 )， ( )1
2bQ

ε̄2Q ΞQ}
式 中 ： ι= | gγ | ȳ

2
1

2 +
|| d̄γ

2 + d̄ 2Q
2 +

ȳ 22
2 ， Ξ γ=

2Γγ λmin (Qγ )- 2， Ξ θ= 2Γθ λmin (Qθ )- 2， ΞQ=

2ΓQ λmin (QQ )- 2，且  θ͂ j > 1
2bj

ε̄2j /qj-
bj
2  σ j

成立，则W < 0。跟踪误差 zj权值估计误差 β͂ j（ j=
V，γ，θ，Q）是半全局一直最终有界的。证毕。

3 仿真校验

WV 的 初 始 速 度 V = 2 500 m/s，初 始 高 度

h= 27 000 m，速度阶跃幅度为 700 m/s，高度阶

跃为 1 000 m。为了考量系统在输入受限情况下

的 效 果 ，假 设 控 制 输 入 受 到 约 束 ，取

Φ ∈ [0.05，1]，δe ∈ [ - 16.5°，16.5°]。 同 时 ，假 设

WV模型存在 40% 的摄动量。控制器的各项参

数如表 1所示，其中 β̂ j0 ( j= V，γ，θ，Q )为 FCE的

初始权值。

表 1 控制器各项参数

Table 1 Parameters of controllers

参数

kV1
kV2
kh1
kh2
kγ1
kγ2
kθ1

取值

1.1
0.8
0.6
0.1
0.3
0.2
0.6

参数

kθ2
kQ1
kQ2
BV
aV1
aV2
ddV

取值

0.2
0.6
0.1
0.1
0.5
0.4
0.5

参数

Bγ
aγ1
aγ2
ddγ
BQ
aQ1
aQ2

取值

0.1
0.5
0.4
0.5
0.1
0.5
0.4

参数

ddQ
B1
a11
a12
dd1
B2
a21

取值

0.5
0.1
0.5
0.4
0.5
0.1
0.5

参数

a22
dd2
QV

RV

φV
bV
Qγ

取值

0.4
0.5
1.5
0.2
0.2
0.08
1.5

参数

Rγ

φγ
bγ
Qθ

Rθ

φθ
bθ

取值

0.2
0.2
2×109

1.5
0.2
0.2
5×106

参数

QQ

RQ

bQ
β̂V0
β̂γ0
β̂θ0
β̂Q0

取值

1.5
0.2
2×106

0.06
0.06
0.06
-0.06
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由图 1~8可知，在系统存在理想输入受限、并

且存在大幅度输入受限的情况下的情况下，在辅助

系统的帮助下，仍然可以实现对理想轨迹的跟踪。

图 9说明采用的NDO可以对不确定项进行有效估

计。图 10说明采用的 FCE的权值在有限时间内

收敛。

图 1 速度跟踪效果及误差

Fig.1 Velocity tracking performance and error

图 7 δe变化曲线

Fig.7 Change curve of δe

图 6 χV变化曲线

Fig.6 Change curve of χV

图 2 高度跟踪效果及误差

Fig.2 Altitude tracking performance and error

图 3 高度角

Fig.3 Altitude angles

图 4 俯仰角速度

Fig.4 Pitch velocity

图 5 Φ变化曲线

Fig.5 Change curve of Φ

图 8 χQ变化曲线

Fig.8 Change curve of χQ
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4 结 论

对于存在输入受限并且含有大幅度输入受限

的最优轨迹跟踪问题，本文提供了 backstepping的
ADP控制方法。通过对控制输入进行分解，既保

证了输入受限情况下的稳定性，又实现了局部的最

优控制。最终使系统渐近跟踪参考输入。文中给

出的仿真实例说明了该方法的有效性。
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图 10 单网络估计权值 θ̂V,θ̂γ,θ̂θ,θ̂Q
Fig.10 Fuzzy critic estimator weights of θ̂V,θ̂γ,θ̂θ,θ̂Q

图 9 模型不确定项的估计值 d̂V,θ̂γ,d̂Q
Fig.9 Model uncertainty estimation of d̂V,θ̂γ,d̂Q
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