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摘 要：飞行器编队飞行可以充分利用规模优势完成更加复杂的任务，具有更强的鲁棒性、可拓展性和容错能力。针对飞行

器编队系统的队形保持与队形重构阶段，本文提出了固定时间非奇异终端滑模编队控制器和预设性能队形重构控制器。在

控制指令的响应过程中，飞行器的自动驾驶仪视为有延迟的一阶惯性环节。首先，将领航跟随法与分布式通信策略结合，以

相邻飞行器的状态信息定义编队跟踪误差。其次，设计了一种固定时间非奇异终端滑模编队控制器，滑模面幂次项的取值

范围相比传统的非奇异终端滑模面更广，且设计的变幂次趋近律能根据系统不同状态进行调节，在固定时间内具有全局快

速收敛性。最后，设计了一种预设性能队形重构控制器，限定编队位置跟踪误差的超调量、瞬态性能与稳态性能，保证编队

系统在队形重构阶段满足跟踪误差的约束要求。本文通过固定时间非奇异终端滑模编队控制器和预设性能队形重构控制

器的设计，实现了飞行器编队系统的固定时间全局快速收敛以及重构阶段的动态、稳态性能约束。
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飞行器编队系统是空中作战的重要兵力部署策略。编队

系统可对目标进行协同搜索，还可以根据实时环境和作战条

件进行任务的制定和分配，有效提高突防能力、电子对抗能力

和作战能力[1]。随着作战环境和条件日益复杂多样，对编队控

制系统的收敛速度以及动态和稳态性能也有了更高的要求。

目前，飞行器的编队控制方法主要分为领航跟随法、虚

拟结构法、基于行为的方法以及基于一致性的方法。其中，

领航跟随法是当下的研究热点，其原理简单、易于实现且控

制精度较高，跟随者只需获取领导者的状态并与其进行编

队保持。针对飞行器编队控制问题，近年来已有大量研究。

吉月辉等[2]基于领航跟随法，提出一种事件触发的预定义

时间控制方法，实现编队飞行器飞行角度的跟踪。杨明月

等[3]针对多四旋翼无人机的编队保持和防碰撞及机间通信

的问题，设计了一种虚拟结构法和人工势场法相结合的编

队控制算法。张尧等[4]基于一致性理论和分布式通信拓扑

结构，提出了一种全局固定时间编队控制方案。李波等[5]

将模型预测控制和 Standoff算法相融合，以保证多无人机

系统的航迹规划和编队控制，降低了编队队形的规划成本

和目标丢失的概率。

有限时间控制具有收敛快、鲁棒性强、抗干扰性强等优

点，在飞行器编队控制中得到了广泛的应用[6-8]。然而，有限时

间控制的收敛时间上界与系统初始状态相关，即如果初始状

态距平衡点趋近于无穷远或无法获得初始状态信息，则系统

的收敛时间将趋于无穷大或无法计算[9]。固定时间控制很好

地解决了这一问题，其收敛时间的上界与初始条件无关，只与

设计参数有关。它既可以在初始状态未知时提前估计出收敛

时间，又保证了收敛时间上界的独立性，将其应用到飞行器的

编队控制领域，能有效提高编队效率。

编队飞行器在队形重构过程中，容易出现碰撞现象，单

纯的固定时间控制器难以满足飞行器编队误差的性能约束

要求。预设性能控制[10]能够精确限定编队位置跟踪误差的

超调量、瞬态性能与稳态性能，从而改善队形重构阶段控制

收稿日期： 2024-09-05；  退修日期： 2024-11-28；  录用日期： 2025-01-17

基金项目： 国家自然科学基金（12372048， 12102343， U2013206）；航空科学基金（2022Z004053001）；中国博士后科学基金（2023M742835）；

陕西省科学技术协会青年人才托举计划项目（20220509）；广东省基础与应用基础研究基金（2023A1515011421）；中央高校基本科研

业务费专项资金（D5000210833）

引用格式： Zhang Hengmao，Ding Yibo，Yue Xiaokui.Fixed-time and prescribed performance distributed formation control of aircraft based on 

Leader-follower method［J］.Aeronautical Science & Technology，2025，36（03）：1-9.张恒懋，丁一波，岳晓奎 .基于领航跟随法的飞行

器固定时间与预设性能分布式编队控制［J］.航空科学技术，2025，36（03）：1-9.



航空科学技术 Mar. 25 2025 Vol. 36 No.03

系统的动态和稳态特性，保障编队的安全性。

因此，本文基于领航跟随法[11]，采用分布式通信策略，针对

编队的队形保持和队形重构阶段，分别设计了固定时间非奇

异终端滑模编队控制器和预设性能队形重构控制器。

1 飞行器编队控制理论
1.1 飞行器动力学模型

考虑飞行器运动学方程为
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Ẋi =Vi cos θ i cosψ i

Ẏi =Vi sin θ i

Żi =-Vi cos θ i sinψ i

（1）

式中，[Xi Yi Zi ]
T
为飞行器 i 在惯性坐标系下的位置坐

标，i=L,1,…,N；i=L时，表示领航飞行器，N为跟随飞行器的

数量。Vi为飞行器 i的速度，θ i为飞行器 i的航迹倾角，ψ i为

飞行器 i的航迹偏角。

假定飞行器本身的控制系统是闭环稳定的，能够跟踪

控制指令，建立飞行器的自动驾驶仪一阶惯性环节[12]如图1

所示。

定义控制输入 u i = [Vci θci ψci ]
T
， Vci，θci 和 ψci 分别

为飞行器 i的速度、航迹倾角指令和航迹偏角指令。飞行器

的动力学可表示如下
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V̇i =- ( )Vi -Vci /τv

θ̇ i =- ( )θ i - θci /τθ

ψ̇ i =- ( )ψ i -ψci /τψ

（2）

式中，τv、τθ、τψ分别为速度、航迹倾角和航迹偏角控制通道

的惯性时间常数。

1.2 基于领航跟随法的编队模型

本文采用领航跟随法进行编队控制，跟随飞行器只需

获取领导或相邻飞行器的状态并与其进行编队保持。定义

领导航迹坐标系[13]OL -XLYL ZL，如图 2 所示。坐标系原点

OL位于领航飞行器的质心，OL XL轴指向速度方向，OLYL竖

直向上，OL ZL与之构成右手坐标系。

领航飞行器位置在惯性坐标系下的分量[XL YL ZL ]T
，

则跟随飞行器 i的期望位置为
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（3）

式中，T2(ψL )和T1(θL )为坐标转换矩阵；[X *
i Y *

i Z *
i ]T

为

跟随飞行器在 OL -XLYL ZL 下的期望位置坐标，即期望

队形。
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（4）

T2(ψL ) =
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-sin ( )ψL 0 cos ( )ψL

（5）

1.3 代数图论

若将每个飞行器视为一个节点，则编队飞行可以用图

论描述。对于一个领导飞行器和N个跟随飞行器的编队，

其通信结构可由一个 N 阶拓扑图 G (VEA) 表示。V =

{v1v2…vN}表示N个飞行器节点的集合，E = {(vivj ) ÎV ´

Vi ¹ j}表示边的集合，A = (aij )
N ´N

 为邻接矩阵，aij 为节点 i

到 j的权值系数，aii = 0且 aij = aji > 0。定义 eij = (vivj ) ÎV ´

Vi ¹ j，若满足 eijÛ eji，则G为无向图。G的Laplacian矩阵

为 L = (lij )
N ´N

，i=j 时 lij =∑j

Naij，否则 lij =-aij。本文通信拓

扑为无向图，有L =LT。

定义矩阵B = diag (b1…bN )，其中当跟随飞行器 i可以

接收到领航飞行器的状态信息时，bi = 1，否则bi = 0。

为便于下文对编队误差的定义以及控制器的稳定性证

明，引入两条引理。
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�

图1　一阶惯性环节

Fig.1　First order inertial element
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图2　领导航迹坐标系

Fig.2　Leader's ballistic coordinate system
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引理1[14]

已知G是无向图，定义H =L +B。如果该无向图连通，

且至少存在一个bi >0，则H是对称正定矩阵。

引理2[14] 

已知矩阵 CÎRp ´ p，DÎRq ´ q，若两个矩阵均对称且正

定，则 C⊗D 也是对阵正定矩阵。其中⊗表示克罗内克

（Kronecker）乘积。

2 飞行器固定时间编队飞行控制方法设计
2.1 固定时间非奇异终端滑模编队控制器设计

由式（3）可定义各跟随飞行器 i的位置跟踪误差为 e i =

[Xi -Xid Yi - Yid Zi - Zid ]
T
。

对e i求导得

ë i = f i +Griui （6）

其中
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Gri =M i diag (τvτθτψ ) （8）

M i =
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úcos θ i cosψ i -Vi sin θ i cosψ i -Vi cos θ i sinψ i

sin θ i Vi cos θ i 0
-cos θ i sinψ i Vi sin θ i sinψ i -Vi cos θ i cosψ i

（9）

引入相邻飞行器 j的状态信息，则第 i个跟随飞行器的

跟踪误差可以定义为

η i =∑
j = 1

N

aij(e i - ej ) + bie i （10）

根据式（10）及引理1和引理2，重新定义整个编队系统

的跟踪误差为

η = [ηT
1 …ηT

N ]
T
ÎR3N ´ 1 =Ke （11）

式中，K= [ (L+B)⊗I3 ]为对称正定矩阵，e = [eT
1 …eT

N ]
T
。

采用固定时间控制理论，定义非奇异终端滑模面

s = sig
1
γ (η̇) + σ1 sigp(η) + σ2 sigg(η) （12）

式中，sig1/γ(η̇) = é
ësgn ( η̇im ) | η̇im |1/γù

û

T

3N
，i = 1…N，m = 123 表

示维度，σ1 > 0，σ2 > 0，1 2 < γ < 1，1 < p < g，pγ < 1，gγ > 1。

设计固定时间变幂次趋近律为

ṡ =-l1 sigk1(s) - l2 sigk2(s) (13)

其中

k1 =
m1 + 1

2
+

m1 - 1
2

sgn ( s - 1) (14)

k2 =
m2 + 1

2
+

1 -m2

2
sgn ( s - 1) (15)

式中， m1 > 1，1/2 <m2 < 1。

由此可设计固定时间终端滑模控制器为

Ū =-K -1γ diag (| η̇im |
1 -

1
γ )

3N

 é
ë( )σ1 p ||η p - 1

+ σ2 g ||η g - 1
η̇ +

]l1 sigk1( )s + l2 sigk2( )s + l3 sat ( )s - f

(16)

式中，Ū = é
ë(Gr1u1 ) T

…(GrNuN ) Tù
û

T

，f = [ f1…fN ]
T
，sat(s)=

[sat (sim ) ]T

3N
为饱和函数

sat (sim ) =
ì

í

î

ïïïï
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sgn ( )sim  || sim ≥ δ
sim

δ
 || sim < δ

(17)

式中，δ表示边界层，为正常数。

2.2 稳定性分析

引理3[15]

对于变量x，如果其一阶导数满足

ẋ =- [α sigp( x) + β sigq( x) ] k
(18)

式中，α、β、p、q和 k均为正常数，且 pk < 1，qk > 1。则变量 x

能够在固定时间内收敛到零，收敛时间T满足

Tx ≤ 1

αk( )1 - pk
+

1

βk( )qk - 1
（19）

定理1

对于非线性系统

ẋ =-α sigγ1( x) - β sigγ2( x) （20）

式中，α > 0，β > 0。

γ1 =
n1 + 1

2
+

n1 - 1
2

sgn (| x | - 1) （21）

γ2 =
n2 + 1

2
+

1 - n2

2
sgn (| x | - 1) （22）

式中，n1 > 1，1/2 < n2 < 1。

则系统的平衡点固定时间稳定，且收敛时间T ′
x 满足

T ′
x ≤ 1

β ( )n1 - 1
ln ( α + βα ) + 1

α ( )1 - n2

ln ( α + ββ ) （23）

证明

定义

y =
ì
í
î

ïï
ïï

1 + ln || x  || x > 1

|| x 1 - n2 || x ≤ 1
（24）
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求导得

dy
dt

=
ì
í
î

ïï

ïï

-αe( )n1 - 1 ( )y - 1 - β y > 1

- ( )1 - n2 αy - ( )1 - n2 β 0 < y ≤ 1
（25）

由式（25）可积分得到系统的收敛时间为

T ′
x= ∫

1

y ( )0 1

αe( )n1-1 ( )y-1 +β
dy+ ∫

0

1 1

( )1-n2 ( )αy+β
dy=

       ∫
1

y ( )0 1
ακ+β

dy+
1

α ( )1-n2

ln ( α+ββ ) ≤

       
1

n1-1
lim

y ( )0 ®¥ ∫1

κ ( )0 1

κ ( )ακ+β
dκ+

1

α ( )1-n2

ln ( α+ββ ) =
    

1

β ( )n1-1
ln ( α+βα ) + 1

α ( )1-n2

ln ( α+ββ )
（26）

当 | x | > 1时，γ1 = n1 > 1，γ2 = 1，sigγ1( x)起主导作用，系统

状态以较快速度收敛至平衡点；| x | < 1时，γ1 = 1，γ2 = n2，此

时 sigγ2( x)对系统的收敛速度影响较大，保证了此区域内的

快速收敛性。当式（18）中 k=1时，由式（19）和式（26）可得

T ′
x - Tx ≤ 0，即式（20）的收敛速度大于式（18）。相比于常值

幂次项，本文设计的变幂次项可在不同阶段进行调节，使系

统具有全局快速固定时间收敛特性。

定理2

对于多飞行器编队系统和编队误差系统，选择控制器，

则编队跟踪误差η、η̇可在固定时间内收敛到零，且收敛时

间上界仅与设计参数有关

T < Tmax = T1 + T2 （27）

其中

T1=
1

l2( )m1-1
ln
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       ln
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（28）

T2 =
2

χ γm( )1 - pγ
+

2

εγm( )gγ - 1
（29）

χm = 2
pγ + 1

2γ (3N )
2γ - pγ - 1

2γ σ1 （30）

εm = 2
gγ + 1

2γ (3N )
2γ - gγ - 1

2γ σ2 （31）

证明

（1）考虑系统状态的趋近到达阶段，选取 Lyapunov 函

数为

V1 =
1
2

sT s （32）

对V1求导得

V̇1=sT ṡ=sT
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       l3 sat (s) ] ≤-l1(∑i=1

N ∑
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2 -l2(2V1 )
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2 ≤0

（33）

由定理1得，系统状态可在固定时间 t1 内到达滑模面，

收敛时间上界满足
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ln

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
1+

l2

2( )m1-1 /2l1

ù

û

ú
úú
ú
ú
ú
+

1

l1( )1-m2

ln
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
1+

l1

2( )m2-1 /2l2

ù

û

ú
úú
ú
ú
ú

（34）

（2）系统状态到达滑模面后，s = 0，则式（12）可写为

η̇ =-sigγ[σ1 sigp(η) + σ2 sigg(η) ] （35）

选取Lyapunov函数为

V2 =
1
2
ηTη （36）

对V2求导得

V̇2=-∑
i=1

N ∑
m=1

3 é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úσ1( )η2

im

pγ+1
2γ +σ2( )η2

im

gγ+1
2γ

γ

≤

          -
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê
σ1∑

i=1

N ∑
m=1

3

( )η2
im

( )pγ+1 2γ ù

û
úúúú+σ2∑

i=1

N ∑
m=1

3

( )η2
im

( )gγ+1 2γ
γ

≤

         - ( χmV
pγ+1

2γ
2 +εmV

gγ+1
2γ

2 ) γ
（37）

由引理3知，V2可在固定时间 t2内收敛到零，且

t2 < T2 =
2

χ γm( )1 - pγ
+

2

εγm( )gγ - 1
（38）

由于V2 = 0等价于η = 0，故系统状态量 (ηη̇)可在固定

时间 t2内到达原点。

综上所述，系统状态量 (ηη̇)可在固定时间 T < Tmax =

T1 + T2 内收敛到原点，即跟随飞行器在控制器的作用下实

现了固定时间内对领导飞行器以一定队形的轨迹跟踪。定

理1得证。

3 基于预设性能理论的队形重构方法设计
3.1 预设性能队形重构控制器设计

作为预设性能控制中的重要一环，性能函数直接决定
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了跟踪误差的收敛趋势，设计为

ρ (t ) = ( ρ0 - ρ¥ )e-ωt + ρ¥ （39）

式中，ρ (t ) ÎR3N ´ 1，ρ0 = ρ (0) > 0，ρ¥ = lim
t®+¥

ρ (t ) > 0，ω为正

常数，决定了性能函数的收敛速度。

则跟踪误差η (t )的约束函数形式为

-ρ (t ) < η (t ) < ρ (t ) （40）

初始条件需要满足式(40)[16]，进行如下误差转换

η = diag ( ρ im ) 3N
F (ε ) （41）

式中，转换误差 ε = [ εT
1 …εT

N ]
T
。

定义转化函数[17]为

F (εim ) = eεim - e-εim

eεim + e-εim
（42）

得转换误差为

ε im =F -1( η im

ρ im ) = 1
2

ln
λ im + 1
1 - λ im

（43）

式中，λ im = η im /ρ im。

ε im关于时间的二阶导数为

ε̈ im =Aimη̈im +Bim （44）

其中

Aim =
1

( )1 - λ2
im ρ im

（45）

Bim=
1
ρ2

im

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê2λ im( )η̇im-
η im ρ̇ im

ρ im

2

( )1- λ2
im

2
+

ù

û

ú
úú
ú
ú
ú2η im ρ̇

2
im- η im ρ im ρ̈ im- 2η̇ im ρ im ρ̇ im

( )1- λ2
im ρ im

（46）

通过误差变换，将 η (t )的预设性能控制问题转化为 ε

的稳定控制问题。只要确保 ε有界，且ρ (0) > η (0)，则最终

η (t )将在预设性能内[18]。

设计滑模面为

s′=Wε + ε̇ （47）

式中，W = diag (w1…w3N )。
设计控制器为

Ū =-K -1 A-1[ B +Wε̇ + r1 sgn ( )s′ ]+r2 s′ - f （48）

式中，r1 = diag (r1im ) 3N
，r2 = diag (r2im ) 3N

，r1im 和 r2im 均为正常

数；A = diag (Aim ) 3N
，B = [ BT

1 …BT
N ]

T
。

3.2 稳定性分析

选取Lyapunov函数为

V3 =
1
2

s′T s′ （49）

对V3求导得

V̇3 = s′Ts′ =-s′Tr1 sgn (s′) - s′Tr2 s′≤ 0 （50）

s′收敛到0后，由式（47）得 ε̇ =-Wε。

选取Lyapunov函数为

V4 =
1
2
εTε （51）

对式（51）求导得

V̇4 = ε
T ε̇ =-εTWε ≤ 0 （52）

综上所述，系统渐进稳定，转换误差 ε有界。故预设性

能队形重构控制器稳定，η (t )可始终处于预设性能区域内。

4 仿真分析
为验证本文设计的两个控制器的有效性，对预定飞行

状态的领航飞行器和两个采用控制器的跟随飞行器所组成

的编队进行数值仿真。

编队队形如图 3所示，各飞行器之间的通信架构为分

布式，其通信拓扑如图4所示。其中节点0表示领航飞行器

（通信中心），1、2分别表示跟随飞行器。飞行器1能直接与

领航飞行器进行信息交流，飞行器2仅依靠与相邻飞行器1

交换信息实现其编队跟踪。

M7N=�

M7N=�

CKN=�2CKN=�1

CKN=�1

CKN=�2

100m

50m 50m

20m

10m 10m

图3　编队飞行器队形示意

Fig.3　Formation of aircrafts

0

1 2

图4　通信拓扑

Fig.4　Communication topology
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表1为各飞行器的初始状态，表2为两个控制器的设计

参数。仿真的编队飞行时间为 20s，领航飞行器直线飞行，

给定的飞行速度和姿态为：VL = 1000 m s，θL = 0°，ψL = 0°。

从初始位置至稳定飞行阶段，系统采用固定时间非奇异终

端滑模控制器。队形重构阶段，系统切换预设性能队形重

构控制器，保障队形调整过程的安全性。

飞行器编队系统的实际飞行轨迹如图5所示，图6表明编

队均能保持期望的V字队形飞行，队形变换前，领航飞行器为

V字形的顶端；10s后，跟随飞行器1变为V字形的顶端。

图7～图9表明编队在稳定飞行时，跟随飞行器 x、 y、 z

方向的位置跟踪误差均收敛至零附近，收敛量级为10-3m。

存在限幅约束的控制输入指令如图 10～图 12所示，在初始时

刻和队形重构时刻（10s）附近，控制指令均有较大的波动，以实

现编队误差的快速收敛。考虑到飞行器过载的 限制，   对控

制指令进行了约束，各飞行器的速度指令在1000m/s±100m/s，

航迹倾角和航迹偏角指令均不超过±45°。

跟随飞行器的实际状态量（速度、航迹倾角和航迹偏

角）变化曲线如图 13所示。编队稳定飞行时，跟随飞行器

的速度均接近于领航飞行器的速度（1000m/s），航迹倾角和

航迹偏角均稳定在0°附近。

图14说明预设性能队形重构控制器下的转化误差 ε始

终保持有界，且收敛于10-3m内，即保证了位置跟踪误差处

于预设性能区域内。

表1 初始条件

Table 1 Initial conditions

状态量

位置/m

Vi /(m/s)

θi / ( )°
ψi / ( )°

领航飞行器

（0， 3000， 0）

1000

0

0

跟随飞行器1

（0， 3000， 50）

1000

0

6.5

跟随飞行器2

（0， 3000， -50）

1000

5

-6.5

表2 控制器的设计参数

Table 2 Design parameters of controllers

控制器

设计参数

固定时间编队飞行

控制器

γi = [3/57/87/8]T

pi = [7/57.5/77.5/7]T

gi = [7/39/79/7]T

σ1 = [0.50.50.5]T

σ2 = [525]T

l1 = 0.5l2 = 1

m1 = 1.5m2 = 2/3

预设性能队形重构

控制器

ρ01 = [70135]T

ρ02 = [25115]T

ρ¥ = 0.05

ω = 0.7

w = diag (5011050110)
r1 = diag (20.5110.51)
r2 = diag (10241014)

Z/m

×104

CKN=�1
CKN=�2
M7N=�Y/

m

X/m

210
�50

0

50

3010

3005

3000

图5　编队飞行轨迹

Fig.5　Formation trajectory

X�m
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5000 1.5021.500
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0
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0

4980

图6　队形变化示意

Fig.6　Change of formation
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0 10 15 20
η x
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图7　跟随飞行器x方向的位置跟踪误差

Fig.7　Position tracking error in the x direction for

follower aircraft                               
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4

2

0

�2
5

2.0
1.5
1.0

0 10 15 20

η y
/m

6.56.45

×10�3

图8　跟随飞行器y方向的位置跟踪误差

Fig.8　Position tracking error in the y direction for

follower aircraft                              
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图15、图16为队形重构阶段的位置跟踪误差。图中虚

线为预设性能区域，可以看出，三个方向上的位置跟踪误差

始终在预设性能区域，且最终收敛于10-3m内。

5 结论
本文针对飞行器编队系统，基于领航跟随法，设计了固

定时间非奇异终端滑模编队控制器和预设性能队形重构控

t/s

150

100

50

0

�50

�100
5

2
1
0
�1

0 10 15 20

η z
 /m

6.506.45

1.2
1.0
0.8

×10�3

×10�5

16.00 16.05

图9　跟随飞行器 z方向的位置跟踪误差

Fig.9　Position tracking error in the z direction for

follower aircraft                              
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图10　速度输入指令

Fig.10　Velocity command
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图11　航迹倾角输入指令

Fig.11　Flight path angle command
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图12　航迹偏角输入指令

Fig.12　Velocity azimuth angle command
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图13　状态量变化

Fig.13　Change of the states
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图14　跟随飞行器的转化误差

Fig.14　Conversion error for follower aircraft
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Fig.15　Position tracking error for follower aircraft1 with
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制器。通过研究，得出以下结论：

（1）在队形保持阶段，设计非奇异终端固定时间滑模面，

相较于传统的非奇异终端滑模面[19]，本文设计的滑模面幂次

项的取值不再局限于正奇数，取值范围更广。为增强系统的

鲁棒性，设计了一种固定时间变幂次趋近律，相较于传统的固

定时间双幂次趋近律，本文设计的变幂次趋近律可以根据状

态量进行调整，使系统在固定时间内具有全局快速收敛性。

（2）在队形重构阶段，首先设计预设性能函数，然后将

受约束的编队跟踪误差进行无约束转化，通过对转化误差

设计滑模控制器，实现原始跟踪误差的预设性能约束，限定

编队系统的动态和稳态特性。
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Fixed-time and Prescribed Performance Distributed Formation Control of 
Aircraft Based on Leader-follower Method

Zhang　Hengmao1，2， Ding　Yibo1，2， Yue　Xiaokui1，2

1. Northwestern Polytechnical University， Xi’an 710072， China

2. Research & Development Institute of Northwestern Polytechnical University in Shenzhen， Shenzhen 518063， China

Abstract: Aircraft formation flight can make full use of the advantages of scale to complete more complex tasks, and 

has stronger robustness, scalability and fault tolerance. A fixed-time non-singular terminal sliding mode controller and 

a prescribed performance controller are proposed for the formation maintenance and reconfiguration stages of aircraft 

formation system separately. In the process of control command response, the autopilot of the aircraft is regarded as 

a first-order inertial element with delay. Firstly, the leader-follower method is combined with distributed communication 

strategy to define the formation tracking error based on the state information of adjacent aircrafts. Secondly, a fixed-

time non-singular terminal sliding mode formation controller is designed. Compared with traditional non-singular 

terminal sliding mode surface, the value range of power terms of the sliding mode surface is wider. Furthermore, the 

designed variable power reaching law can not only adapt to different states of the system, but also converge globally 

and rapidly in a fixed time. Finally, the overshoot, transient and steady-state performance of the formation position 

tracking error can be limited by the prescribed performance of the formation reconfiguration controller, to ensure that 

the tracking error can satisfy the constraint requirements during the formation reconstruction stage. In this paper, by 

the design of the fixed-time non-singular terminal sliding mode formation controller and the pre-set performance 

configuration reconstruction controller, the fixed-time global fast convergence, the dynamic and steady-state 

performance constraints of the aircraft formation system are realized.

Key Words: fixed-time control; muti-aircraft formation; non-singular terminal sliding mode; prescribed performance 

control; leader-follower; distributed control
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