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基于模糊控制的高超声速飞行器二阶滑模姿态控制

管 萍†, 和志伟, 戈新生
(北京信息科技大学自动化学院，北京 100192)

摘 要: 考虑高超声速飞行器飞行过程中气动参数变动导致的不确定,将模糊控制与二阶滑模控制相结合,形成
自适应模糊二阶滑模控制器,用于控制高超声速飞行器姿态的飞行系统中.依据奇异摄动理论,设计快速和慢速
双闭环系统控制角速率和姿态角.设计二阶滑模控制器用于有效地衰减抖振,同时对姿态角指令实现准确和快速
跟踪.采用自适应模糊逻辑逼近高超声速飞行器动力学和运动学模型中的不确定部分,以对控制器进行有效补
偿,基于Lyapunov稳定性理论,推导模糊规则参数的自适应律,确保整个闭环控制系统的稳定.仿真结果表明,所
提出的高超声速飞行器的自适应模糊滑模控制系统能够有效抑制气动参数摄动的影响,对姿态角指令有较好的
跟踪性能.
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Second-order sliding mode attitude control based on fuzzy control for
hypersonic vehicle
GUAN Ping†, HE Zhi-wei, GE Xin-sheng

(School of Automation，Beijing Information Science and Technology University，Beijing 100192，China)

Abstract: Considering the uncertainties caused by aerodynamic parameters variation during flight, fuzzy control and
second-order sliding mode control are combined to constitute fuzzy sliding mode controllers for attitude control of
hypersonic vehicles. According to the singular perturbation theory, the fast and slow double closed loop syetem is
designed to control angle velocity and attitude angles. The second-order sliding mode controller is designed, so as to
attenuate the chattering phenomena and achieve enhanced tracking accuracy with a finite-time convergence. Then the
uncertain part of the hypersonic vehicle model is approximated by the adaptive fuzzy logic to compensate for the controller
effectively. Based on the Lyapunov stability theory, the adaptive law of fuzzy rule parameters is deduced and the stability
of the entire control system is proved. The simulation results show that the fuzzy sliding mode control of the hypersonic
vehicle can restrain the influence of the change of aerodynamic parameters effectively and track the expected attitude
angle quickly and accurately.
Keywords: hypersonic vehicle；aerodynamic parameter；attitude control；second-order sliding mode control；fuzzy
control；adaptive

0 引 䀰

高超声速飞行器具有射程远、快速响应、打击准

确等优点,存在巨大的军事价值和经济价值[1-2],逐渐
成为各国科技竞争的焦点.然而,由于其飞行速度及
近空间飞行环境的影响,高超声速飞行器受内外部扰
动影响,气动参数变化剧烈,结构存在很大的不确定
性,呈现出强非线性和强耦合性[3-4],控制器的设计问
题仍是一个难点.
在国内外研究人员的共同努力下,有许多非线性

控制方法,如鲁棒控制[5]、反步自适应控制[6]、综合

PID控制[7-8]和预测控制[9]等相继被应用于高超声速

飞行器中.但由于在飞行器飞行过程中,气动参数大
范围变化,模型结构存在不确定性,要求设计的控制
器具有高控制精度和强鲁棒性[10-11].美国的高超声
速飞行器HTV-2试飞失败正是由于控制系统不能克
服飞行环境中的气动参数变化所导致的不确定性的

影响[12],因此构建一个能有效抑制气动参数、外部扰
动等摄动的高精度地跟踪姿态指令的控制系统是目
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前需要解决的重要问题之一.滑模控制对被控对象
的参数扰动不敏感,本身就具有很强的鲁棒性,成为
主要选择的方法之一.终端滑模控制被引入到飞行
器的控制系统设计中[13-14],在文献 [14]中,终端滑模
控制器被构建后通过引入线性饱和函数更换控制输

入中的不连续项来消除抖动,面对不确定性和干扰
时,一些控制精度和鲁棒性会有所丢失.文献 [15]设
计了一种连续的高阶滑模控制方法,该方法消除了
抖动,但需要高阶导数信息,增加了计算复杂度.文
献 [16]构造了高阶系统的二阶超螺旋算法,系统响应
快.文献 [17]构建了二阶滑模控制器,解决了求高阶
导及所特有的抖动问题.然而,上述方法未考虑飞行
器飞行过程中气动参数的剧烈变化所导致的不确定

性,未验证飞行器的姿态控制系统对气动参数摄动的
鲁棒性.
为了减少高超声速飞行器转动惯量等参数不确

定和外界扰动对飞行姿态的影响,设计观测器来补偿
系统控制量是目前常用的方法.文献 [17]基于超螺
旋算法设计了扰动观测器,以准确估计惯量矩阵和系
统扰动的不确定部分,提高了控制精度.文献 [18]提
出了两种分别基于传统滑模和高阶滑模的观测器,但
需要干扰或干扰导数的边界值.文献 [19]利用Super-
twisting算法设计滑模观测器,引入自适应,使滑模面
在有限时间收敛到零,不需要扰动及其导数边界值,
但自适应律求解复杂,稳定性证明繁琐.综上所述,所
设计的观测器有些需要干扰或导数边界值,有些需
要滑模变量高阶导数信息,设计步骤繁琐,参数较多,
计算量大,系统稳定性证明时需假设的条件多,证明
过程复杂.文献 [20]提出小脑模型神经网络对干扰
进行估计,但学习参数较多,较难实现实时控制.文献
[21]应用模糊控制来估计不确定和干扰,需要获取合
适的模糊规则.模糊控制不需要干扰边界值,能够精
准地逼近飞行器模型由参数引起的不确定性,设计简
单,无需大量计算.
基于以上分析,本文针对高超声速飞行器飞行过

程中气动参数导致的不确定性而引起飞行失稳的问

题,利用模糊逻辑逼近飞行器模型的不确定部分,并
与二阶滑模控制相结合,形成模糊滑模控制器,用于
控制高超声速飞行器姿态的飞行系统中.二阶滑模
控制不仅具有滑模控制鲁棒性强、对参数变化不敏

感的优点,而且可以有效消除抖振,实现姿态角指令
的有限时间跟踪.为有效处理系统气动参数大范围
摄动引起的模型不确定性问题,基于模糊控制的逼近
原理,对模型的不确定非线性部分进行模糊逼近,以

增强系统对气动参数的鲁棒性,提高姿态角的跟踪精
度和速度.仿真结果显示,所提出的自适应模糊二阶
滑模姿态控制系统能有效抑制气动参数不确定性的

变化,从而获得较好的跟踪性和稳定性.

1 高超声速飞行器的姿态模型

分析高超声速飞行器的飞行特点,可得到其运动
学与动力学模型[22].由于近空间复杂的飞行环境,飞
行器气动参数发生剧烈变化,引入由于气动参数变化
而造成的模型不确定性,得到如下仿射非线性数学模
型:

Ω̇ = gΩω + fΩ +∆fΩ, (1)

ω̇ = gωMc + fω +∆fω. (2)

其中:Ω = [α β µ]T, µ, β, α为高超声速飞行器的倾

侧角、侧滑角和攻角;ω = [p q r]T, r, q, p为偏航、俯

仰和滚转角速度;Mc = [l m n]T, n,m, l为偏航、俯

仰和滚转力矩. gΩ , gω, fΩ , fω分别为

gΩ =


− tanβ cosα 1 − tanβ sinα

sinα 0 − cosα
secβ cosα 0 secβ sinα

 ,

gω =


Iz

IxIz − Ixz
2 0

Ixz

IxIz − Ixz
2

0 1/Iy 0

Ixz

IxIz − Ixz
2 0

Ix

IxIz − Ixz
2

 ,

fΩ = [fα fβ fµ]
T, fω = [fp fq fr]

T.

其中

fα = (−qSCL0 +Mg cos γ cosµ)/MV cosβ,

fβ = (qSCY β0β +Mg cos γ sinµ)/MV,

fµ = (qSCY β0β tan γ cosµ+ qSCL0(tan γ sinµ+

tanβ)−Mg cos γ cosµ tanβ)/MV,

fp = ((Ix − Iy + Iz)Ixzpq + ((Iy − Iz)Iz − I2xz)qr+

(Izlaero + Ixznaero))/(IxIz − I2xz),

fq = ((Iz − Ix)pr + Ixz(r
2 − p2) +maero)/Iy,

fr = (((Ix − Iy)Ix + I2xz)pq − (Ix − Iy + Iz)Ixzqr+

(Ixzlaero + Ixnaero))/(IxIz − I2xz),

laero = qSb(Cl,β0β + Cl,p0pb/2V + Cl,r0rb/2V ),

maero = qSc(Cm,α0 + Cm,q0qc/2V ),

naero = qSb(Cn,β0β + Cn,p0pb/2V + Cn,r0rb/2V ),

γ为航迹倾斜角; Ii(i = x, y, z)为x、y和 z轴的转

动惯量, Ixz为x轴和z轴的惯性积; g为重力加速度; q̄
为空气中的动压;S为飞行器参考面积;M为飞行器
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的瞬时质量;V 为飞行器的飞行速度; b为翼展长度; c
为平均气动弦长;C(·)为气动参数,限于篇幅,具体含
义见文献[23-24].
飞行过程中,高超声速飞行器的气动系数C(·)都

是变化的,如fΩ中的CY β0、CL0等都是摄动的气动

参数; fω与气动参数有关,为不确定量.因此,令∆fΩ ,
∆fω分别表示fΩ, fω中因气动参数C(·)变化产生的

不确定性部分.
高超声速飞行器的姿态模型呈现高度非线性、

强耦合性,当气动参数C(·)大范围变化时,很难建立
精准的数学模型.因此,控制的主要目标是构建适合
的控制力矩Mc,使高超声速飞行器在气动参数剧烈
变化时能快速精准地达到期望姿态角.

2 模糊滑模控制器设计

基于多个时间尺度,高超声速飞行器系统由慢速
和快速双闭环系统组成,如图1所示.快速内环是姿
态角速率反馈,其快速变化并产生控制力矩Mc;慢速
外环是姿态角反馈,其缓慢变化并产生内环制导指令
ωc.对于动力学和运动学模型的不确定部分分别采
用模糊逻辑逼近,在此基础上构建二阶滑模控制器.
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图 1 高超声速飞行器的控制框图

2.1 姿态角子系统控制器设计

定义姿态角的误差eΩ为

eΩ = Ω −Ωref. (3)

其中:Ωref、Ω分别为姿态角的预期值和实际值, eΩ =

[eΩ1 eΩ2 eΩ3]
T.将式(1)代入(3)的导数中,得到

ėΩ = gΩω + fΩ +∆fΩ − Ω̇ref. (4)

2.1.1 姿态角子系统的模糊控制器

使用T-S模型逼近姿态系统的不确定性∆fΩ ,模
糊规则为

Rl : if eΩ1 is El
1 and eΩ2 is El

2 and eΩ3 is El
3,

then ∆f̂Ω is θΩl.

其中:El
i为模糊控制器的输入变量 (eΩ1, eΩ2, eΩ3)的

模糊集,∆f̂Ω为输出量, θΩl为常数, l = 1, 2, · · · ,M
(M为规则总数).为缩减在线运算量,在确保所需的
控制精度条件下,仅在线调节规则参数θΩl(l = 1, 2,

· · · ,M).模糊控制器的输出为

∆f̂Ω(eΩ|θΩ) = θT
Ωξ(eΩ). (5)

其中

ξ(eΩ) = [ξ1(eΩ), ξ2(eΩ), · · · , ξM (eΩ)]
T,

ξl(eΩ) =
µEl

1
(eΩ1)µEl

2
(eΩ2)µEl

3
(eΩ3)

M∑
l=1

[µEl
1
(eΩ1)µEl

2
(eΩ2)µEl

3
(eΩ3)]

, (6)

µEl
i
(i = 1, 2, 3)为模糊集El

i的隶属函数, ξ(eΩ)为模
糊基函数, θΩ = [θΩ1, θΩ2, · · · , θΩM ]T为可调的模糊

规则参数矢量.
2.1.2 姿态角子系统的模糊滑模控制器

取二阶滑模趋近律为ėΩ = −k1|eΩ|
m1−1
m1 sgn(eΩ) + e1,

ė1 = −k2|eΩ|
m1−2
m1 sgn(eΩ).

(7)

其中: eΩ = [eΩ1, eΩ2, eΩ3]
T, e1 = [e11, e12, e13]

T.将
式 (4)和 (5)代入 (7),获得如下控制律,能够使系统 (1)
有限时间稳定:

ωc = gΩ
−1[−∆f̂Ω(eΩ|θΩ)− fΩ−

k1|eΩ|
m1−1
m1 sgn(eΩ) + e1 + Ω̇ref],

ė1 = −k2|eΩ|
m1−2
m1 sgn(eΩ).

(8)

其中: e1为系统的增广状态,m1 ⩾ 2, k1和k2为控制

增益.
定理1 在模糊滑模控制律 (8)的作用下,当m1

⩾ 2且适当选取控制增益k1、k2以及模糊自适应参数

θΩ时,在有限时间内可使姿态角误差eΩ及其导数 ėΩ

达到零.
证明 将式(8)代入(4),姿态角误差子系统为

ėΩ = −k1|e1|
m1−1
m1 sgn(eΩ) + e1+

∆fΩ −∆f̂Ω(eΩ|θΩ),

ė1 = −k2|eΩ|
m1−2
m1 sgn(eΩ).

(9)

若令

ςi = (ςi1, ςi2)
T = (|eΩi|

m1−1
m1 sgn(eΩi), e1i)

T,

i = 1, 2, 3. (10)

则有

ςi
Tςi = ςi1

2 + ςi2
2 = |eΩi|

2(m1−1)
m1 + e1i

2,

|ςi1| = |eΩi|
m1−1
m1 , sgn(eΩi) = sgn(ςi1). (11)

整理式(9)∼ (11),得到

ς̇i1 =

m1 − 1

m1

(−k1ςi1 + ςi2 +∆fΩi −∆f̂Ωi(eΩ|θΩ))
|eΩ|1/m1

,

ς̇i2 =
−k2ςi1
|eΩ|1/m1

.

(12)
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进而式(12)可化为

ς̇i =
1

|eΩ|1/m1

−k1m1 − 1

m1

m1 − 1

m1

−k2 0

 ςi+

1

|eΩ|1/m1

[
1

0

]
(∆fΩi −∆f̂Ωi(eΩ|θΩ)). (13)

记式(13)为如下形式:

ς̇i = Aiςi+Bi(∆fΩi −∆f̂Ωi(eΩ|θΩ)). (14)

其中

Ai =
1

|eΩ|1/m1

−k1m1 − 1

m1

m1 − 1

m1

−k2 0

 ,

Bi =
1

|eΩ|1/m1

[
1

0

]
.

取Lyapunov函数为

V1 =
1

2
ςi

TP1ςi +
1

2a1
(θΩ − θΩ

∗)T(θΩ − θΩ
∗). (15)

其中:P1 =

[
2k2 + k1

2/2 −k1/2
−k1/2 1

]
为正定矩阵, k2 >

0, a1为正常数.定义最优参数

θΩ
∗ = arg min

θΩ∈RM
[ sup
eΩ∈R3

|∆f̂Ω(eΩ|θΩ)−∆fΩ|].

(16)

于是,对于式 (5)的模糊系统,∆f̂Ω(eΩ|θΩ∗)是∆fΩ最

佳逼近器[25].定义最小逼近误差

wΩ = ∆f̂Ω(eΩ|θΩ∗)−∆fΩ, (17)

式(15)两端对时间求导,得到

V̇1 =

− 1

2
|eΩi|−

1
m1 ςi

TQ1ςi+

(∆fΩi −∆f̂Ωi(eΩ|θΩ))Bi
TP1ςi+

1

a1
(θΩ − θΩ

∗)Tθ̇Ω =

− 1

2
|eΩi|−

1
m1 ςi

TQ1ςi+

(θΩ
∗ξ(eΩ)− wΩ −∆f̂Ωi(eΩ|θΩ))Bi

TP1ςi+

1

a1
(θΩ − θΩ

∗)Tθ̇Ω =

− 1

2
|eΩi|−

1
m1 ςi

TQ1ςi+

(θΩ
∗ − θΩ)

Tξ(eΩ)Bi
TP1ςi−

wΩBi
TP1ςi +

1

a1
(θΩ − θΩ

∗)Tθ̇Ω =

− 1

2
|eΩi|−

1
m1 ςi

TQ1ςi − wΩBi
TP1ςi+

(θΩ − θΩ
∗)T

( θ̇Ω
a1
− ξ(eΩ)Bi

TP1ςi

)
. (18)

其中

Q1 =


m1 − 1

m1
(4k1k2 + k1

3)− k1k2

−m1 − 1

m1
(2k2 + k1

2) + k2

→

←
−m1 − 1

m1
(2k2 + k1

2) + k2

m1 − 1

m1
k1

 .

令

θ̇Ω = a1ξ(eΩ)Bi
TP1ςi, (19)

则有

V̇1 = −1

2
|eΩi|−

1
m1 ςi

TQ1ςi − wΩBi
TP1ςi. (20)

当k1 > 0, k2 <
m1(m1 − 1)

(m1 − 2)
2 k1时,Q1为正定矩阵.由

于模糊系统式 (5)是万能逼近器[25],选择足够数量的
模糊规则可以使最小逼近误差wΩ足够小.根据万能
逼近理论,可以使

−1

2
|eΩi|−

1
m1 ςi

TQ1ςi − wΩBi
TP1ςi ⩽ 0,

所以 V̇1 ⩽ 0,负定.式 (4)可以在有限时间内收敛到
零. 2
2.2 姿态角速率的控制子系统

定义姿态角速率误差

eω = ω − ωc. (21)

其中:ωc、ω分别为代表姿态角速率的预期值和实际

值, eω = [eω1, eω2, eω3]
T.将式 (2)代入 (21)的导数中,

得到

ėω = gωMc + fω +∆fω − ω̇c. (22)

2.2.1 姿态角速率子系统的模糊控制器

与第2.1.1节姿态角子系统中设计的模糊控制器
相似,采用T-S模型逼近系统的不确定部分∆fω,模糊
规则为

Rl : if eω1 is Al
1 and eω2 is Al

2 and eω3 is Al
3,

then ∆f̂ω is θωl.

为缩减在线运算量,在确保所需的控制精度条件
下,仅在线调节规则参数θωl (l = 1, 2, · · · ,M).模糊
控制器的输出为

∆f̂ω(eω|θω) = θT
ω ξ(eω). (23)

2.2.2 姿态角速率子系统的模糊滑模控制器

取二阶滑模趋近律为ėω = −l1|eω|
m2−1
m2 sgn(eω) + e2,

ė2 = −l2|eω|
m2−2
m2 sgn(eω).

(24)
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其中: eω = [eω1 eω2 eω3]
T, e2 = [e21 e22 e23]

T.
将式 (22)和 (23)代入 (24),获得如下控制律,使系

统(2)有限时间稳定:
Mc = gω

−1[−∆f̂ω(eω|θω)− fω−

l1|eω|
m2−1
m2 sgn(eω) + e2 + ω̇c],

ė2 = −l2|eω|
m2−2
m2 sgn(eω).

(25)

其中: e2为系统的增广状态,m2 ⩾ 2, l1和 l2为控制增

益.
定理 2 在模糊滑模控制律 (25)的作用下,当

m2 ⩾ 2且适当选取控制增益 l1、l2以及模糊自适

应参数θω时,在有限时间内可使角速率误差eω及其

导数 ėω达到零.
定理 2的证明过程与定理 1相似,此处不再赘

述.模糊规则参数θω的自适应律为

θ̇ω = a2ξ(eω)B̄
T
i P2ζi. (26)

综上所述,本文提出的模糊滑模控制主要思想
是,利用模糊逻辑逼近运动学与动力学模型的不确
定部分,通过二阶滑模控制(式(8)和(25))及规则参量
(θΩ和θω),根据自适应调节律 (式 (19)和 (26))在线调
节,可有效减少由于气动参数变化等不确定性所造成
的姿态误差.

3 仿真研究

对所提出的自适应模糊滑模控制高超声速飞行

器姿态系统进行仿真研究.其中,高超声速飞行器飞
行速度为 8.8 Ma,高度为 30 km,质量为 82 310 kg,翼
展长度b = 23.79m,平均气动弦长c = 12.07m.
高超声速飞行器的惯性矩阵为

I =


3 930 420 0 −683 551

0 28 563 682 0

−683 551 0 29 636 834

 kg ·m2.

预期姿态角Ωref = [5◦ 0◦ 6◦]T,初始角速率ω0 =

[0 0 0]T,初始姿态角Ω0 = [2◦ 0.2◦ 3◦]T.模糊
控制器输入量eΩ、eω均使用高斯隶属函数定义模糊

集.模糊规则参数θΩ和θω的初始值设为零附近的随

机值,分别由自适应律(式(19)和(26))在线调节.
慢回路控制器参数设计如下:m1 = 3, k1 = 10,

k2 = 0.2,增广状态e1的初始值设为0.
快回路控制器参数设计如下:m2 = 3, l1 = 9,

l2 = 0.1,增广状态e2的初始值设为0.
为了加以比较,对高超声速飞行器分别采用所提

出模糊滑模、二阶滑模和传统滑模控制进行仿真研

究.在标称气动参数条件下,不同控制器仿真曲线如
图2∼图4所示.
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图 2 标称气动参数下姿态角响应曲线
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图 3 标称气动参数下姿态角速率响应曲线
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图 4 标称气动参数下气动舵偏角响应曲线
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标称气动参数下各控制方法的姿态角响应的性

能指标如表1所示.由此可见,二阶滑模控制比传统
滑模控制姿态角抖振明显减弱,调整时间和超调均减
少.而所提出模糊滑模控制系统响应时间最短,超调
量最小,跟踪精度更高,且无明显抖振,具有更好的动

静态性能和较好的控制品质.
为了测试气动参数变化较大时模糊滑模控制系

统的稳定性,对气动参数变化±30 %和±50 %进行仿
真研究.在气动参数变动的条件下,不同控制器的仿
真曲线见图5∼图8.

表 1 不同控制方法下的姿态角响应的性能指标

控制方法 姿态角
调节时间 / s 稳态误差 / (◦)

标称气动参数 气动参数增加30 % 气动参数减少30 % 标称气动参数 气动参数增加30 % 气动参数减少30 %

攻角 4.9 8.2 7.9 0.002 1 0.006 6 0.009 8
传统滑模控制 侧滑角 4.2 5.2 8.1 0.005 6 0.008 9 0.010 1

倾侧角 3.7 6.6 6.2 0.003 2 0.004 5 0.009 1

攻角 3.6 6.3 5.3 0.001 9 0.003 0 0.004 9
二阶滑模控制 侧滑角 2.4 3.6 6.2 0.001 5 0.003 5 0.005 1

倾侧角 2.5 4.6 3.8 0.001 8 0.002 8 0.004 3

攻角 1.7 2.2 2.8 0.000 1 0.000 2 0.000 2
模糊滑模控制 侧滑角 0.9 1.0 2.5 0.000 2 0.000 4 0.000 3

倾侧角 1.3 1.5 1.5 0.000 2 0.000 3 0.000 2
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图 5 气动参数增加30 %时姿态角响应曲线
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图 6 气动参数减少30 %时姿态角响应曲线
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图 7 气动参数增加50 %时姿态角响应曲线
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图 8 气动参数减少50 %时姿态角响应曲线
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图 9 气动参数增加50 %时∆fω和∆f̂ω的仿真曲线

气动参数增加50%时,模型不确定性∆fω和自

适应模糊逼近的∆f̂ω如图9所示.所设计的自适应模
糊控制∆f̂ω能够实时逼近模型不确定性∆fω,从而
使所设计的模糊滑模控制系统能有效地抑制气动参

数变化,增强系统的鲁棒性.
气动参数变化±30 %时,各控制方法的姿态角响

应的性能指标如表1所示,气动参数变化±50 %时, 3
种控制系统的性能与前两种情况相似,在此不再一一
列出.
从上述仿真结果可以看出,与传统滑模不同,因

为二阶滑模控制中的不连续控制输入作用于滑模的

二阶导数,可以大大减弱系统切换期间的抖振,故在
气动参数发生较大变化时,传统滑模姿态控制系统的
抖振加剧,而二阶滑模姿态控制系统的抖振仍然无明
显变化,姿态跟踪误差也仍然较小.所提出的控制方
法基于二阶滑模控制,采用自适应模糊逻辑逼近模型
的不确定部分,有效处理由气动参数变化引起的模型
不确定性问题.因此,在气动参数剧烈变化的情况下,
模糊滑模控制系统能很快达到稳定,响应时间仍然较
短,稳态误差仍保持最小,且无明显抖振,所以所提出
的控制系统对气动参数摄动有较强的抑制作用.

4 结 论

本文考虑高超声速飞行器由于气动参数摄动引

起的不确定性而导致飞行不稳的问题,将自适应模
糊控制与二阶滑模控制相结合,形成模糊滑模控制
器,使其兼具自适应模糊控制与二阶滑模控制的优
势.将其用于控制高超声速飞行器姿态的飞行系统
中,二阶滑模控制能有效抑制抖振,同时采用自适应
模糊逻辑系统逼近系统的不确定部分,不仅有效解决
了系统不确定及控制抖振问题,而且加强了系统对气
动参数变化的鲁棒性.仿真结果表明,所提出的模糊
滑模控制高超声速飞行器的系统不仅有较好的跟踪

性和稳定性,对姿态角指令有较高的跟踪精度和较快
的跟踪速度,而且能抑制气动参数变化的影响,具有
鲁棒性强、控制算法简单、操作简便等优点,具有广
阔的工程应用前景.
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