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摘 要: 针对飞机大机动飞行时模型非线性和参数不确定性的特点,提出一种非线性反步自适应滑模变结构控制方

法. 基于反步法的思想适当选取Lyapunov函数,回馈递推得到自适应滑模控制律,并利用一种自适应参数策略的混

沌粒子群算法优化控制器的固定参数改善系统性能,同时利用矩阵 SDU分解克服高频控制增益矩阵估计时可能存

在的奇异问题.仿真结果验证了算法的有效性.
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Abstract: A nonlinear adaptive variable structure control method is proposed in the presence of model nonlinearity and

parameters uncertainty for high maneuvers flight. The adaptive sliding mode control law is obtained recursively via an

appropriate choice of Lyapunov function based on backstepping procedure. With fixed parameters optimization done by

using a chaotic particle swarm optimization algorithm of adaptive parameter strategy, good system performance is achieved.

To prevent the singularity of the high-frequency gain matrix during parameter adaptation, a SDU decomposition of matrix is

found, which is useful to get non-singular control law. Simulation results show the effectiveness of the control algorithm.
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1 引引引 言言言

现代高性能飞机的一个主要特点是机动性和敏

捷性,其中一个重要环节是在大机动下对飞机进行控

制.在大机动飞行时, 气动参数会出现迟滞现象而引

起系统参数摄动,气动力和气动力矩均已呈明显的非

线性特性,必须采用非线性控制方法处理耦合的运动

方程,才能保证飞行安全. 大机动飞行控制系统设计

实际上要解决的问题是,如何在多输入多输出系统存

在未知不确定性时对系统进行鲁棒性设计.

滑模变结构控制[1]被用于非线性飞行控制系统

的设计[2],具有控制精度高、结构简单的特点,而且由

于滑动模态的存在,使得它对参数摄动具有强鲁棒性.

传统的变结构控制要求系统的不确定性满足匹配条

件,而飞机在大机动飞行时, 不确定性往往是不满足

匹配条件的. 非线性反步自适应控制方法[3]不需要不

确定边界,设计过程中保留了系统中有用的非线性特

性, 具有良好的过渡过程品质, 且在无调参律的情况

下,控制器对系统参数的不确定性仍具有一定的鲁棒

性. 对于多输入多输出系统的自适应控制,在控制高

频增益矩阵在线自适应调整时可能会变得奇异,产生

无界控制输入. 矩阵分解是一种得到非奇异控制律的

有效方法[4].

本文提出一种大机动飞行时应用控制高频增

益矩阵分解的反步自适应滑模变结构控制方案. 其

基本思想为:基于Lyapunov稳定性理论,以一种递归

的方式选取Lyapunov函数和构造中间虚拟控制信

号,设计自适应滑模控制器; 同时利用控制输入矩阵

的 SDU分解解决自适应过程中奇异性问题. 为避免
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低效率试凑,提出一种自适应参数策略的混沌粒子群

算法来优化控制器固定参数, 以改善动态性能.将所

设计的飞控系统进行大机动仿真研究,结果验证了该

系统能够在大机动条件下控制飞机跟踪指令飞行,具

有较好的鲁棒性.

2 非非非线线线性性性飞飞飞机机机模模模型型型

本文的研究对象为某型战斗机六自由度非线性

模型, 控制目的是实现姿态输入指令𝜙, 𝛼, 𝛽的跟踪,

因此主要考虑由𝜙, 𝛼, 𝛽, 𝑝, 𝑞, 𝑟, 𝜃构成的姿态控制系

统,数学模型如下[5]:

[𝜙̇ 𝛼̇ 𝛽̇ 𝑝̇ 𝑞 𝑟̇ 𝜃]−1 =⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

𝑝+ 𝑞 tan 𝜃 sin𝜙+ 𝑟 tan 𝜃 cos𝜙

𝑞−𝑝𝛽+𝑧𝛼Δ𝛼+(𝑔0/𝑉 )(cos 𝜃 cos𝜙−cos 𝜃0)

𝑦𝛽𝛽 + 𝑝(sin𝛼0 +Δ𝛼)−
𝑟 cos𝛼0 + (𝑔0/𝑉 ) cos 𝜃 sin𝜙

𝑙𝛽𝛽+𝑙𝑝𝑝+𝑙𝑞𝑞+𝑙𝑟𝑟+(𝑙𝛽𝛼𝛽+𝑙𝑟𝛼𝑟)Δ𝛼−𝑖1𝑞𝑟
𝑚̄𝛼Δ𝛼+ 𝑚̄𝑞𝑞 + 𝑖2𝑝𝑟 −𝑚𝛼̇𝑝𝛽+

𝑚𝛼̇(𝑔0/𝑉 )(cos 𝜃 cos𝜙− cos 𝜃0)

𝑛𝛽𝛽 + 𝑛𝑟𝑟 + 𝑛𝑝𝑝+ 𝑛𝑝𝛼𝑝Δ𝛼− 𝑖3𝑝𝑞 + 𝑛𝑞𝑞

𝑞 cos𝜙− 𝑟 sin𝜙

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

+

⎡⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎢⎣

0 0 0

0 0 𝑧𝛿𝑒
𝑦𝛿𝑎 𝑦𝛿𝑟 0

𝑙̃𝛿𝑎 𝑙𝛿𝑟 0

0 0 𝑚̄𝛿𝑒

𝑛̃𝛿𝑎 𝑛𝛿𝑟 0

0 0 𝑧𝛿𝑒

⎤⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎥⎦

⎡⎢⎣ 𝛿𝑎
𝛿𝑟
𝛿𝑒

⎤⎥⎦ . (1)

其中: 状态变量𝑥 = ( 𝜙 𝛼 𝛽 𝑝 𝑞 𝑟 𝜃 )T分别为滚

转角、迎角、侧滑角、滚转角速率、俯仰角速率、偏

航角速率、俯仰角; 飞机控制舵面有 3个, 分别为副

翼偏转角 𝛿𝑎, 方向舵偏转角 𝛿𝑟和升降舵偏转角 𝛿𝑒.

𝑙𝑎 = 𝜌𝑉 2
0 𝑆𝑟𝑏𝐶𝑙𝑎/2 , 𝑚𝑎 = 𝜌𝑉 2

0 𝑆𝑟𝑐𝐶𝑚𝑎/2, 𝑛𝑎 =

𝜌𝑉 2
0 𝑆𝑟𝑏𝐶𝑛𝑎/2(𝑎 = {𝛼, 𝛽, 𝑞 ⋅ ⋅ ⋅})为配平状态下的气动

导数, 实际飞行过程中气动参数为多个状态变量的

非线性函数, 不可能精确已知, 这里假设未知. 𝑙̃𝛿𝑎

= 𝑙𝛿𝑎 + 𝑙𝛼𝛿𝑎Δ𝛼, 𝑛̃𝛿𝑎 = 𝑛𝛿𝑎 + 𝑛𝛼𝛿𝑎Δ𝛼, 𝑖1, 𝑖2, 𝑖3由惯性

力矩常数计算得到.

定义 𝑦 = (𝜙, 𝛼, 𝛽)T, 𝜔 = (𝑝, 𝑟, 𝑞)T, 𝜂 = 𝜃, 𝑥1 =

(𝜙, 𝛼, 𝛽, 𝜃),方程 (1)可写成如下形式:

𝑦̇ = Φ0(𝑥1) + Φ1(𝑥1)𝑤1 +𝐵(𝑥1)𝜔 +𝐺𝑢,

𝜔̇ = 𝜓0(𝑥) + 𝜓1(𝑥)𝑤2 +𝐷(𝑥,𝑤𝑢)𝑢,

𝜂̇ = Γ0(𝑥).

(2)

其中: Φ0, Φ1, 𝐵, 𝐺, 𝜓0, 𝜓1, 𝐷, Γ0为非线性函数或矢

量, 具体形式对应方程 (1)可获得; 𝑤1, 𝑤2, 𝑤𝑢为由气

动导数构成的矢量,此处不确定. 控制器设计的目的

是在大机动时, 即使气动参数矢量未知, 所设计的控

制器输入𝑢也能使得闭环系统输出 𝑦(𝑡)渐近跟踪期

望的参考输入 𝑦𝑐(𝑡) .

3 控控控制制制器器器设设设计计计

在设计控制系统之前先给出如下的假设:

假假假设设设 1 期望的参考轨迹 𝑦𝑐 = [ 𝜙𝑐 𝛼𝑐 𝛽𝑐 ]
T有

界,满足 ∥[𝑦𝑐, 𝑦̇𝑐, 𝑦𝑐]∥ ⩽ 𝑐𝑑, 𝑐𝑑 ∈ 𝑅为已知的正实数.

假假假设设设 2 速度𝑉 ,动压 𝑞为常数,即 𝑉̇ = 0, ˙̄𝑞 = 0.

假假假设设设 3 存在已知正实数𝛼𝑚, 𝛽𝑚∈𝑅,对于所有

满足 ∣𝛼∣ ⩽ 𝛼𝑚和 ∣𝛽∣ ⩽ 𝛽𝑚的𝛼, 𝛽 ∈ 𝑅, Φ0,Φ1, 𝜓0,

𝜓1, 𝐷及其导数有界.

假假假设设设 4 存在正实数 𝜃𝑚 ∈ 𝑅, 满足 ∣𝜃∣ ⩽ 𝜃𝑚 <

π/2.

假假假设设设 5 忽略控制舵面对力的作用,即𝐺 = 0.

参考文献 [6]中自适应控制律使用控制输入矩

阵𝐷的估计值的逆取得, 而在参数的自适应过程中,

𝐷阵可能会变得奇异,引起控制舵面偏转发散,使用

输入矩阵分解可以有效地避免这一问题[7].

3.1 矩矩矩阵阵阵SDU分分分解解解

比较方程 (1)和 (2),得

𝐷 =

⎡⎢⎣ 𝑙̃𝛿𝑎 𝑙𝛿𝑟 0

𝑛̃𝛿𝑎 𝑛𝛿𝑟 0

0 0 𝑚̄𝛿𝑒

⎤⎥⎦ ,
输入矩阵𝐷的LDU分解为

𝐷 = 𝐿𝐷∗𝑈. (3)

其中: 𝐿为单位下三角阵, 𝑈为单位上三角阵; 𝐷∗ =

diag{Δ1,Δ2/Δ1,Δ3/Δ2}, Δ1 = 𝑙̃𝛿𝑎 , Δ2 = 𝑙̃𝛿𝑎𝑛𝛿𝑟 −
𝑛̃𝛿𝑎 𝑙𝛿𝑟 , Δ3 = 𝑚̄𝛿𝑒(𝑙̃𝛿𝑎𝑛𝛿𝑟 − 𝑛̃𝛿𝑎 𝑙𝛿𝑟 )为控制输入矩阵𝐷

的顺序主子式. 则𝐷的非唯一SDU分解形式如下:

𝐷 = 𝑆𝐷𝑠𝑈𝑠. (4)

其中: 𝑆为对称正定矩阵, 𝑈𝑠为单位上三角阵; 𝐷𝑠 =

diag{sgn(Δ1)𝛾1, sgn(Δ2/Δ1)𝛾2, sgn(Δ3/Δ2)𝛾3}, 𝛾𝑖(𝑖

= 1, 2, 3)为任意大于零的实数. 对任意 𝛾𝑖,有

𝑆 = 𝐿𝐷∗𝐷−1
𝑠 𝐿T,

𝑈𝑠 = 𝐷−1
𝑠 𝐿−T𝐷𝑠𝑈.

(5)

由式 (3)计算𝐿和𝑈 ,代入式 (5)得

𝑆 =⎡⎢⎣ 𝛾−1
1 ∣𝑑11 ∣ 𝛾−1

1 sgn(𝑑11)𝑑21 0

𝛾−1
1 sgn(𝑑11)𝑑21 (𝑑221𝛾

−1
1 + ∣Δ2∣ 𝛾−1

2 )𝑑−1
11 0

0 0 𝛾−1
3 ∣𝑑33 ∣

⎤⎥⎦,

𝑈𝑠 =

⎡⎢⎣ 1 𝑢𝑠 0

0 1 0

0 0 1

⎤⎥⎦ . (6)

其中: 𝑢𝑠 = (𝑑12 − 𝛾2𝛾
−1
1 𝑑21sgn(Δ2))𝑑

−1
11 , 𝑑𝑖𝑗为矩阵

𝐷的第 𝑖行和第 𝑗列元素.
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3.2 控控控制制制器器器设设设计计计

下面给出控制器设计的具体过程,首先引入跟踪

误差状态变量 𝑒 = 𝑦 − 𝑦𝑐,有

𝑠 = 𝑒+𝐾0

w 𝑡

0
𝑒. (7)

𝐾0为对称正定矩阵, 积分反馈的引入是为了增强系

统的鲁棒性. 对式 (7)求导并代入 (2),得

𝑠̇ = Φ0 + Φ1(𝑥1)𝑤1 +𝐵(𝑥1)𝜔 − 𝑦̇𝑐 +𝐾0𝑒 =

Φ1(𝑥1)𝑤1 +𝐵(𝑥1)(𝜔̃ + 𝜔𝑑) + Φ0 − 𝑦̇𝑐 +𝐾0𝑒. (8)

其中

𝜔 = 𝜔̃ + 𝜔𝑑, (9)

𝜔𝑑为期望的虚拟控制, 𝜔̃为中间级控制变量误差. 基

于反步的思想, 通过Lyapunov函数选择𝜔𝑑. 选取二

次Lyapunov函数

𝑉1 =
1

2
(𝑠T𝑠+ 𝑤̃T

1 𝑅1𝑤̃1), (10)

𝑤̃1 = 𝑤1− 𝑤̂1为估计误差, 𝑤̂1为未知气动参数的估计

值, 𝑅1为正定对角矩阵,则

𝑉̇1 = 𝑠T(Φ1(𝑥1)𝑤1 +𝐵(𝑥1)(𝜔̃ + 𝜔𝑑) +

Φ0 − 𝑦̇𝑐 +𝐾0𝑒) + 𝑤̃T
1 𝑅1̇̃𝑤1. (11)

选择

𝜔𝑑 = 𝐵−1(𝑥1)[−𝑄1𝑠− Φ1(𝑥1)𝑤̂1 −
(Φ0 − 𝑦̇𝑐 +𝐾0𝑒)], (12)

𝑄1为正定对角矩阵. 将式 (12)代入 (8),得

𝑠̇ = −𝑄1𝑠+ Φ1(𝑥1)𝑤̃1 +𝐵(𝑥1)𝜔̃; (13)

将式 (12)代入 (11),得

𝑉̇1 = −𝑠T𝑄1𝑠+ 𝑤̂T
1 (Φ

T
1 (𝑥1)𝑠+𝑅1̇̃𝑤1) +

𝜔̃T𝐵T(𝑥1)𝑠. (14)

为消除式 (14)中未知参数的影响,选取自适应律

˙̃𝑤1 = −̇̂𝑤1 = −𝑅−1
1 ΦT

1 𝑠, (15)

则

𝑉̇1 = −𝑠T𝑄1𝑠+ 𝑠T𝐵(𝑥1)𝜔̃. (16)

因 𝜔̃不是最终控制信号, 所以需要第二步设计.

对中间级控制误差变量 (9)求导得

˙̃𝜔 = 𝜓0 (𝑥) + 𝜓1 (𝑥)𝑤2 +𝐷 (𝑥,𝑤𝑢)𝑢− 𝜔̇𝑑 =

𝜓0 (𝑥) + 𝜓1 (𝑥)𝑤2 + 𝑆𝐷𝑠𝑈𝑠𝑢− 𝜔̇𝑑, (17)

𝜔̇𝑑 =
∂𝜔𝑑

∂𝑥1
𝑥̇1 +

∂𝜔𝑑

∂𝑦𝑐
𝑦̇𝑐 +

∂𝜔𝑑

∂𝑦̇𝑐
𝑦𝑐 +

∂𝜔𝑑

∂𝑤̂1

˙̂𝑤1. (18)

再次选取二次Lyapunov函数

𝑉2 = 𝑉1 +
1

2
𝜔̃T𝑆−1𝜔̃, (19)

求导得

𝑉̇2 = −𝑠T𝑄1𝑠+ 𝑠T𝐵(𝑥1)𝜔̃ +

𝜔̃T𝑆−1(𝜓0 + 𝜓1𝑤2 + 𝑆𝐷𝑠𝑈𝑠𝑢− 𝜔̇𝑑) =

−𝑠T𝑄1𝑠+ 𝜔̃T(𝐵T(𝑥1)𝑠+

𝑆−1(𝜓0 + 𝜓1𝑤2 − 𝜔̇𝑑) +𝐷𝑠𝑈𝑠𝑢). (20)

因𝑈𝑠是单位上三角矩阵,所以

𝑈𝑠𝑢 = 𝑢+ (𝑈𝑠 − 𝐼3×3)𝑢 = 𝑢+

⎡⎢⎣ 𝑢𝑠𝛿𝑟

0

0

⎤⎥⎦ . (21)

易将𝑆−1(𝜓0 + 𝜓1𝑤2 − 𝜔̇𝑑)表达成线性参数化形

式,即

𝑆−1(𝜓0 + 𝜓1𝑤2 − 𝜔̇𝑑) =

𝑆−1
(
𝜓0 + 𝜓1𝑤2 −

(∂𝜔𝑑

∂𝑥1
𝑥̇1 +

∂𝜔𝑑

∂𝑦𝑐
𝑦̇𝑐 +

∂𝜔𝑑

∂𝑦̇𝑐
𝑦𝑐 +

∂𝜔𝑑

∂𝑤̂1

˙̂𝑤1

))
= 𝜑𝑎𝑤𝑎. (22)

其中: 𝜑𝑎 ∈ 𝑅3×𝑚为已知函数, 𝑤𝑎 ∈ 𝑅𝑚为所有未知

参数矢量集合.将式 (21), (22)代入 (20),得

𝑉̇2 = −𝑠T𝑄1𝑠+ 𝜔̃T(𝐵T(𝑥1)𝑠+𝐷𝑠𝑢+

(𝛾1sgn(Δ1)𝑢𝑠𝛿𝑟, 0, 0)
T + 𝜑𝑎𝑤𝑎). (23)

选择滑模控制律

𝑢 = 𝐷−1
𝑠 (−𝐵T (𝑥1) 𝑠−𝑄2𝜔̃ − 𝜑𝑎𝑤

∗
𝑎 −

(𝛾1sgn (Δ1)𝑢
∗
𝑠𝛿𝑟, 0, 0)

T −𝐾sgn (𝜔̃)). (24)

其中: 𝑤∗
𝑎和𝑢∗𝑠为未知参数𝑤𝑎和𝑢𝑠的名义值, Δ𝑤𝑎 =

𝑤𝑎−𝑤∗
𝑎, Δ𝑢𝑠 = 𝑢𝑠−𝑢∗𝑠为不确定部分;𝑄2为正定对角

矩阵; 𝐾 = diag(𝑘1, 𝑘2, 𝑘3), 𝑘𝑖 > 0; 𝜔̃ = (𝜔̃1, 𝜔̃2, 𝜔̃3)
T.

将式 (24)代入 (23),得

𝑉̇2 = −𝑠T𝑄1𝑠− 𝜔̃T𝑄2𝜔̃ − 𝜔̃T𝐾sgn(𝜔̃) +

𝜔̃𝜑𝑎Δ𝑤𝑎 + 𝜔̃1𝛾1sgn(Δ1)𝛿𝑟Δ𝑢𝑠 ⩽

−𝑄1∥𝑠∥2 −𝑄2∥𝜔̃∥2 + 𝛾1 ∣𝜔̃1∣ ∣𝛿𝑟∣ ∣Δ𝑢𝑠∣ +
3∑

𝑖=1

∣𝜔̃𝑖∣[−𝑘𝑖 + ∥𝜑𝑎𝑖∥ ∥Δ𝑤𝑎∥]. (25)

选则合适的 𝑘𝑖值使得

𝑘1 ⩾ ∥𝜑𝑎1∥Δ𝑤𝑎𝑚 + 𝛾1 ∣𝛿𝑟∣ ∣Δ𝑢𝑠𝑚∣+ 𝜇1,

𝑘2 ⩾ ∥𝜑𝑎2∥Δ𝑤𝑎𝑚 + 𝜇2,

𝑘3 ⩾ ∥𝜑𝑎3∥Δ𝑤𝑎𝑚 + 𝜇3. (26)

其中: ∥Δ𝑤𝑎∥ ⩽ Δ𝑤𝑎𝑚, ∣Δ𝑢𝑠∣ ⩽ Δ𝑢𝑠𝑚, 𝜇1, 𝜇2, 𝜇3是

大于零的常数. 利用式 (26),有

𝑉̇2 ⩽ −𝑄1∥𝑠∥2 −𝑄2∥𝜔̃∥2 −
3∑

𝑖=1

𝜇𝑖 ∣𝜔𝑖∣. (27)

由Barbalat定理,当 𝑡 → ∞时, 𝜔̃ → 0, 𝑠 → 0,即

𝑒𝑖渐近趋向于零,由此可完成输出轨迹的渐近跟踪.

需要指出的是, 方程 (24)的滑模控制律是不连

续函数, 为防止控制抖阵现象, 用连续 sat函数取代

sgn函数,即

sat (𝑣) =

⎧⎨⎩
1

𝜀
𝑣, ∣𝑣∣ ⩽ 𝜀,

sgn (𝑣), ∣𝑣∣ > 𝜀.
(28)
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其中: 𝜀 = 0.9, 𝑣 ∈ 𝑅.

3.3 优优优化化化算算算法法法

在上述控制律的设计中, 需要选择参数𝐾0, 𝑄1,

𝑅1, 𝑄2, 𝐾和 𝛾𝑖, 因此选择非常耗时, 任务量大. 遗传

算法作为一种随机搜索算法,曾被广泛应用于参数寻

优[8],但其收敛速度慢,易陷入局部最优. 为了快速获

得系统满意的稳态系能,作者在先前的工作中提出了

一种自适应参数策略的混沌粒子群优化算法. 该方法

将自适应加速度系数调整策略引入到 PSO中,有效地

控制全局和局部搜索,并利用混沌运动的遍历性在解

空间产生较大规模的初始群体,从中择优选出分布均

匀的初始种群以提高粒子的质量;同时根据种群适应

度方差对陷入早熟收敛的粒子进行混沌扰动,提高算

法收敛的精度.具体算法描述见文献 [9]. 因此, 基于

该算法寻优控制器设计中的固定参数步骤如下:

Step 1:初始化粒子群基本参数 (惯性权值,加速

度常数等).

Step 2:混沌初始化产生初始种群.

Step 3:评价每个粒子的适应度值,更新个体极值

和全局极值.

Step 4:根据适应度方差𝜎2对陷入早熟收敛的粒

子进行混沌扰动,自适应调整加速度常数, 同时更新

粒子的速度和位置.

Step 5: 计算系统的目标函数 𝐽 =

3∑
𝑖=1

∣𝑦𝑖(𝑡)−

𝑦𝑐𝑖(𝑡)∣, 如果 𝐽 < 𝜀 (𝜀为根据精度要求设定的常数),

则转向Step 6;否则,执行 Step 3.

Step 6:算法终止,返回优化参数.

综上所述,基于反步法的自适应滑模大机动飞行

控制器结构如图 1所示.
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图 1 自适应控制系统结构图

4 大大大机机机动动动仿仿仿真真真与与与分分分析析析

为了考察大机动飞行控制系统的动态特性和鲁

棒性,对其进行 360∘滚转耦合机动仿真. 需要说明的

是: 在大机动飞行时,常数空速的假设是不现实的,然

而如果把空速也看作一个输出变量,则油门控制可以

添加作为一个控制输入来控制空速.此外, 通过飞机

模型可观察到, 飞机控制舵面仅为基本操纵舵面, 并

且推力矢量数据在国内相关单位极为保密,至今尚未

得到,因此只以相对简单的机动动作加以验证.

飞机仿真进入条件为: 高度 20 000英尺, 0.9马

赫,配平迎角为𝛼0 = 1.5∘. 参考指令信号 𝑦𝑐 = (𝜙𝑐 𝛼𝑐

𝛽𝑐)
T = (360∘ 10∘ 0∘)T, 𝑡 ∈ [4, 15) , 其他时刻为配平

值. 选择名义参数𝑤∗
𝑎 = 0, 𝑢∗𝑠 = 0, 即Δ𝑤𝑎 = 𝑤𝑎,

Δ𝑢𝑠 = 𝑢𝑠,也就是说参数不确定性为 100%,这是一种

最坏情况的选择,目的就是为了验证控制系统的鲁棒

性. 响应结果如图 2和图 3所示,其中虚线是期望的命

令值,实线是实际值.从图 2可以看出,即使存在较大

模型误差时, 滚转角和迎角迅速跟踪指令信号,动态

响应效果较好,侧滑角最大误差小于 0.02∘. 从图 3可

见,各个舵面变化均在限幅之内,且未进入饱和状态.

经分析发现,控制高频增益矩阵分解时 𝛾𝑖参数的选择

对于舵面偏转具有一定的影响.
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图 2 大机动时𝝓,𝜶,𝜷, 𝜽仿真曲线
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图 3 大机动时𝒑, 𝒒, 𝒓响应曲线及控制舵面偏转

5 结结结 论论论

本文提出了一种基于反步法的自适应滑模变

结构控制方法以解决飞机大机动飞行时模型严重

非线性和参数不确定性问题, 控制高频增益矩阵的
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SDU分解被用于获得非奇异控制律. 通过数值仿真,

在系统参数摄动较大时,该控制系统仍可以理想地跟

踪参考指令, 过渡过程良好,并且为控制器中固定参

数的选取开辟了一种新的思路,大大提高了设计效率,

改善了系统稳态性能,设计的非线性大机动控制系统

具有较好的鲁棒性.
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