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导弹高度控制变结构设计中
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摘!要!基于UJ+N(*’I方法的变结构系统中运动分为正常运动及滑模运动$正常运动不具有对参数摄动及

外界干扰的鲁棒性!故期望其运动稳定且快 速 地 趋 近 滑 模 面!而 这 主 要 受UJ+N(*’I矩 阵H及 变 结 构 控 制 参

数6的影响%滑模运动具有鲁棒性!而滑模面的大小及滑动性能受制于H$为了达到期望的性能指标!需要选

择适当的H和.$通过理论推导!分析了H和.对运动性能的影响!得出了参数间的具体耦合作用!建立了相

应的优化模型$通过某巡航导弹高度控制仿真!证明了按照理论分析所采取的优化能满足各项 设 计 指 标!且

抖振得到较好削弱%通过弹体参数扰动仿真分析证明了变结构控制的鲁棒性优势$

关键词!UJ+N(*’I方法%滑模变结构控制%优化%鲁棒性%抖振
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D!引言

反舰导弹的 掠 海 巡 航 高 度 在 目 前 海 战 的 进

攻和防御中 是 一 项 重 要 的 战 术 技 术 指 标$然 而

导弹在掠海飞行过程中会受到各种干扰!如垂直

阵风’海浪等通过高度表信号对飞行高度测量的

影响$利用传统的.T[控制要抑制上述干扰影

响是十分困难的!而应用变结构控制不失为解决

问题的有效途径$

K(’,3*[(+*等(%)将自适应滑模变结构控制

"K7:KH#应用 于 某 型 机 器 人 的 操 纵 器!在 传 统

变结构的基础上自 适 应 加 入 连 续 的 控 制 律 以 消

除抖振$陈洁等(!)采用输出重定义技术!设计了

某型导弹高 度 控 制 积 分 型 滑 模 控 制 律$李 乙 杰

等(X)基于李亚普诺夫稳定性理论设计电磁轴承

变结构滑模控制器!用饱和函数取代常规变结构

控制的符号函数$9D _0*Q/3*等(Y)研究了切换

线斜率对系统性能的影响!对误差自适应滑模区

的存在条件和可达条件进行了探讨!根据这些条

件提出了一种能实 现 误 差 自 适 应 变 结 构 的 切 换

函数$]J(*EQK’’]3P等提出选择合适的UJ+Q
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N(*’I矩阵以设计满足性能要求的滑模面"并通

过某不确定系统仿真加以验证##$%
文中基 于UJ+N(*’I稳 定 性 理 论 对 某 型 导

弹高度控制进行变结构设计"得出了切换函数和

控制律%分 析 了UJ+N(*’I方 法 中H".对 系 统

运动的影响"为基于UJ+N(*’I方法的变结构设

计参数优化 提 供 了 依 据%讨 论 了 抖 振 的 消 除 策

略"解决了直接基于UJ+N(*’I方法的趋近运动

性能较差的问题%

E!基于9C./4,62的变结构控制理论

变结构控制 中 应 用 李 雅 普 诺 夫 方 法 主 要 基

于以下几个定理%
定理%!若 ,3P

A!A>k
3&(’) k"则称函数3&(’

为径向无限大%
定理!&李亚普诺夫主稳定性定理’!如果存

在正定函数3&(’"使其沿线性时不 变 系 统&()

)(+IS之解的导数&3)E3E(
&()E3E(

&)(+IS’9

$&(8$’"则称 线 性 系 统 的 原 点 是 渐 近 稳 定 的"
若3&(’还是径向无限大"则原点()$是全局渐

近稳定%
定理X&李亚普诺夫定理’!对于线性时不变

系统&())(+IS而言"若系统阵)稳定"也即)
的特征根实 部 均 为 负"则 对 任 意 给 定 的 正 定 阵

H"满足式&%’且有唯一的正定解阵3%

)R3+3) )*H &%’
为了得出具有一般化的结论"这里假设研究

对象为单输入线性时不变!
&())(+IS &!’

其中!(BDM")BDM5M"SBD%"IBDM5%%
假设&)"I’可控且)稳 定%若 不 可 控"将 系

统分解成能控子系统及不能控子系统"分析不能

控部分的稳定性"如稳定则可以单独控制能控部

分%如果)不稳定"可以通过引入状态反馈使其

稳定%则 基 于 UJ+N(*’I方 法 的 切 换 函 数 及 控

制律#>$!

&)IR3(
S)*.4E*IR3(".2$

&X’

式&X’选 取 的 切 换 面 及 控 制 律 保 证 了 系 统

&!’的全局渐近稳定性"简单证明如下%
选择李亚普诺夫函数J)(R3("其中3为一

正定阵%判断&3沿式&!’之解的导数!

(J)(R3&)(+IS’+&)(+IS’R3()
(R&3)+)R3’+!(R3IS &Y’

根据定理X可知"任给定一正定阵H"存在唯

一正定解3使得)R3+3))*H%将变结构控制

律代入式&Y’"可得!
(J)*(RH(*!.&4E*&"&)IR3( &#’

从上式可以看出"当控制S满足式&X’时"J正定

而(J负 定"又 由 于 ,3P
A(A>k

J&(’)(R3( ) k"即

J&(’是径向无穷大的"则可知系统&!’满足全局

渐近稳定%
在切 换 面 上 存 在 系 统&!’的 滑 动 模 态%对

&&(’求其沿式&!’及式&X’即!
&())(*I.4E*IR3( &>’

之解的导数!
(&)IR3)(*.IR3I4E*IR3( &?’

由于.2$"3正定"则系数.IR3I2$%当(
比较小时"有!

&(& 4*&(.IR3I4E*IR3()
*.IR3I(4E*&9$ &Z’

由上式可知至少在原点附近到达条件成立"
切换面&上原点附近区域存在滑动模态区%且依

据上述分析可知系统滑动模态吸引区由&上)下
二超面间的区域 构 成"此 二 超 面 的 方 程 由 式&"’
确定%

IR3)()].IR3I &"’

’!系统性能理论分析

由以上分析可知"假设系统&!’初始状态为

($"则初始UJ+N(*’I函数值为J$)(R$3($"而J$
随时间变化逐渐趋向于原点状态(3 )$"变化率

如式&#’所示%设计切换函数以及控制律时"H".
为可 调 节"故 可 以 优 化 其 使 得 系 统 性 能 达 到

最优%

’<E! 全程运动时间分析

从运 动 时 间 最 优 来 说"调 节H".使 得(J 最

小"则 运 动 全 程 时 间 最 短%为 分 析 方 便"改 变 式

&#’的形式!
(J)*(RH(*!.Q&Q"&)IR3( &%$’

分析 上 式 可 知"要 使(J达 到 尽 量 小"H).)

& 应尽 量 大%然 而 在 实 际 工 程 中 控 制 量 有 限

制"故控制律S)*.4E*IR3(".2$的系数.有

限制%另外"切换函数中的正定阵3由)R3+3)
)*H计算而得"要使 & ) IR3( 较大"对H

("#(
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有相应限制!也即是H和3 耦合的"基于以上分

析!采用优化得出满足条件的H#.最优值"建立

优化模型$
目标函数$(J)*(RH(*!.& !&)IR3(
限制条件$S)*.4E*IR3(9SU!.2$

)R3+3) )*H
优化参数$H!.

’<’! 滑模运动特性分析

基于UJ+N(*’I方法的变结构设计得出的滑

模运动满足$

&)IR3()$ %%%&
滑模变结构控制设计中!所依据的模型一般

是已经转化为相变量表示的模型!即$

() !% (!%’ () R %%!&
为便于 分 析!假 设 所 设 计 的 对 象 模 型 为 二

阶!即() !% (!’ (% R!I) ’$ 0(R!正定阵3$

3)
J%% J%!
J!% J’ (

!!

%%X&

3的正定性要求其系数满足一定约束$

J%% 2$
J%%*J!!*J%!*J!% 2$

%%Y&

将I!3代入式%%%&!可得$

&)I*’J!%!J!!(
!%
(!’ (
%
)$ %%#&

简化上式$

(!%+J!%J!!
!% )$ %%>&

积分上式$

!% )!%$0*/7 %%?&
其中/)J!%+J!!"由式%%?&可以看出!滑模运动

性能受J!%#J!!#!%$ 的影 响"一 般!% 是 指 跟 踪 误

差!故期望!%$ 较小!/较大"/取 值 受 式%%Y&限

制!而3取值又受H 的影响!故H的选择影响滑

模运动性能"

’<F! 抖振的削弱

滑模变结构控制的应用受限于抖振"到目前

为止!人们为消 除 抖 振 作 了 不 少 工 作!但 收 效 甚

微"文中讨论采用趋近律方法削弱抖振的影响"
取变结构切换面以及控制律$

S)*%IR3%I&*%’.4E*&+.%&+IR3%)((

&)IR3%(
%%Z&

其中IR3%I8$!3% 正定"选定UJ+N(*’I函数为

J)$<#(R3%("对J求导可得(J$
(J)(R3%)(*4(

R3%I%IR3%)(+.4E*&+
.%&& %%"&

其中4) %I
R3%I&*%!整理式%!$&可得$

(J)(R%3%)*43%II
R3%)&(*4%.4E*&+

.%&&*& %!$&

上式右端第一项设为$<#(R%)R6+6)&(!6如式

%!%&所示"

6)3%*43%II
R3% %!%&

任给一正定阵H!由 于)是 稳 定 的!根 据 定

理X可知有唯一确定的正定阵6"由式%!%&可知!
(J9$!而J2$!由定理!可知系统%!&全局渐近

稳定"而3% 可由式%!!&求得$

3% )6+%IR3%I&*%3%IIR3% %!!&
对&求导!可得(&的表达式$
(&)IR3%’)(*I%IR3%I&*%%.4E*&+.%&+

IR3%)(&()*.%&*.4E*& %!X&
从上式可以看出!&(& 9$!表明切换面上全

是滑动模态区"而从(&的形式可以看出!趋近运

动满足指数趋近 律!运 动 性 能 良 好!且 通 过 选 择

较小的.使得在切换面附近(& 很小!削弱了抖振

的影响"

F!系统性能实例验证

选取某巡航飞行器为研究对象!其运动状态

为X)!#6P!D/)>!基于UJ+N(*’I方法设计

其高度控制系统"
忽略舵机动态特性!考虑内外 环 控 制"内 环

采用经典.[控制!外环采用滑模变结构控制"具
体结构如图%所示"

图%! 高度控制系统内外环构型

其中被控对象传递函数模型如式%!Y&所示"

A,%,%N&)*
#,%N&
#%,%N&

)
.!%,

H!%N!+!1%H%N+%
HJN+%
HJN

%!Y&

内环.[控制参数为$.N)%#!.8)!<YZ"将
内环简化为一阶系统!则由图%可得外环被控对

象传递函数为>’(2%N&) .J
HJ*N%N+$<$>!#&

"

*$>*
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将外环被控对象传递函数转化为状态方程"
选择状态变量!

"% )-)X)*X

"! )("% )*(X
#!#$

则建立外环状态空间模型!
("% )"!
("! )*$<$>!#%"!*.J%%,

#!>$

将上述模型用矩阵表示!
&())(+*S #!?$

))
$ %
$ *$<& ’$>!#

"*)
$

*& ’.J #!Z$

由于)不 稳 定"采 用 状 态 反 馈JR!(使 其 稳

定"其中"稳定后的状态矩阵仍然以)表示(依据

UJ+N(*’I方法可得变结构切换函数及控制律!

&)*$<#-*>?<>#>#(-
S)*.4E*&

#!"$

为 了 消 除 抖 振 影 响"取 控 制 律 为S )*
.4+2#&$(基于上升时间)调节时间以及超调量考

虑"加入S,S’ 的限制"对上式中.进行优化"优
化结果如图!所示(

图!!高度控制具体优化过程

图X!高度控制时域

响应#弹体参数

摄动W#$b$

图!中实线指.取得

最优 值$;$#X!时 的 高 度

变化曲 线"而 其 他 线 型 表

示.取 非 最 优 值 优 化 过

程(从 图 中 可 以 看 出"基

于UJ+N(*’I方 法 所 得 的

高度变结构控制完全满足

设计要 求"上 升 时 间 小 于

%4"调 节 时 间 小 于%;#4"
超调量小于#b(而且从稳态运动可以看出"抖

振的影响很小"运动曲线很光滑(
滑模变结构控制的最大特点就是鲁棒性"一

旦运动到达滑模面后"运动特性不再受系统参数

及外界干扰 的 影 响(为 了 验 证 所 设 计 变 结 构 控

制系统的性能"将弹体参数摄动i#$b"对系统进

行仿真分析(其 中 图X给 出 了 弹 体 参 数 摄 动W
#$b的结果(从图中可以看出"弹体参数的变化

对系统性能影响很小"证明所设计控制系统的鲁

棒性很好(

)!结论

依据以上的理论分析及实例验证"可以得出

如下结论(

%$基 于UJ+N(*’I方 法 的 变 结 构 控 制 能 够

保证运动状态原点处的全局渐近稳定"能够至少

保证在原点附近的切换面上存在滑模运动"且滑

模运动稳定(

!$基于UJ+N(*’I方法的变结构控制的性能

主要受H阵和参数.的影响"可以通过优化来达

到H与.的最佳取值(

X$滑模运动的性能主要受3的影响"对于二

阶系统来说"运动到达滑模面上的初始位置以及

J!%*J!! 决定了滑动运动的性能(因此合理选择H
阵"可以使得由式)R3+3))*H确定的3满足

设计要求(

Y$抖振的消除要以不过分损害系统滑模运

动特性为前 提"故 采 用 饱 和 函 数 代 替 符 号 函 数

时"需要优化设计饱和函数中的延迟量(
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