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基于二阶滑模的犅犜犜导弹反演滑模控制
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　　摘　要：针对具有非匹配不确定性的倾斜转弯（ｂａｎｋｔｏｔｕｒｎ，ＢＴＴ）导弹非线性动力学模型，基于反演思想

和二阶终端滑模控制方法，设计了一种新的ＢＴＴ导弹反演滑模控制器。反演设计的每一步均采用滑模控制对不

确定性进行补偿，并在最后一步设计中采用非奇异二阶终端滑模控制，既能防止抖振对舵机造成损坏，又减小了

累积误差。采用精确微分器解决“计算膨胀”问题，并证明了跟踪误差最终有界。仿真结果表明，通过适当选取设

计参数，跟踪误差将收敛到原点附近任意小的邻域内。
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０　引　言

　　倾斜转弯（ｂａｎｋｔｏｔｕｒｎ，ＢＴＴ）导弹通过最大升力面的

旋转来获得机动能力，其滚动角速度远大于侧滑转弯

（ｓｌｉｄｅｔｏｔｕｒｎ，ＳＴＴ）导弹，使俯仰通道与偏航通道之间存

在强烈的耦合。而导弹飞行空域和速度的变化又使ＢＴＴ

导弹气动参数发生大范围的变化，因而ＢＴＴ导弹的动力学

模型具有严重的不确定性和非线性。

滑模控制能够实现解耦控制，并且对匹配不确定性具

有不变性。因此，学者们采用滑模控制方法对导弹的姿态

控制问题进行了大量的研究。文献［１］采用滑模控制方法

研究了ＢＴＴ导弹的解耦控制问题，但动力学模型中没有考

虑不确定性的影响。文献［２］采用双滑模控制方法设计了

ＢＴＴ导弹自动驾驶仪，通过将系统状态限定在两个滑模面

之间，降低了控制量的切换频率，有效地削弱了滑动模态的

抖振。文献［３］为了解决滑模控制的抖振问题，将模糊控制

与滑模控制相结合，并将这种方法应用于ＢＴＴ导弹自动驾

驶仪的设计。

反演设计方法是一种非线性反馈控制方法，它从系统

的第一个状态子系统开始设计，基于Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论

一步一步地反推控制律，可以有效解决非线性系统的非匹

配不确定性问题。但传统的自适应反演设计方法要求系统

的不确定性满足可参数化假设，且存在“计算膨胀”问题［４］。

将滑模控制方法与反演控制方法相结合，既可以简化反演

控制的设计，又增加了系统对非匹配不确定性的鲁棒性，因

而近年来受到了大量学者的关注。文献［５］为补偿不确定

性的影响，在反演设计中每一步均采用滑模方法设计虚拟

控制量。但是由于采用了范数型切换函数代替符号切换函
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数，仅能保证每一步的跟踪误差收敛到原点附近的一个小

邻域内，多步反推后造成较大的累计误差。文献［６］在反演

法的最后一步中采用滑模控制，并将这种控制方法用于反

舰导弹的侧向控制中，但未考虑滑模控制的抖振问题。文

献［７］将二阶滑模控制方法与反演思想相结合，消除了抖振

现象。但由于采用了线性二阶滑模面，状态子系统对上一

步虚拟控制量的跟踪误差不能在有限时间内收敛到原点，

因此增加了累积误差。二阶终端滑模控制方法不仅可以有

效消除高频抖振，并且所设计的二阶终端滑模超曲面能够

保证系统状态在有限时间内到达平衡点。但是在趋近终端

滑模面的过程中，尤其是在原点附近，控制量可能发生奇

异［８］。为了解决终端滑模控制在原点附近可能发生奇异的

问题，文献［８］改进了终端滑模超曲面的设计，给出了非奇

异的二阶终端滑模控制律。

本文针对ＢＴＴ导弹的非线性块控制模型，将反演控制

和二阶终端滑模控制相结合，分两步反推控制律。在第一

步设计中采用范数型切换函数代替传统滑模的非连续切换

函数，获得了平滑的虚拟控制量，解决了非连续虚拟控制量

无法被角速度块精确跟踪的问题；在最后一步设计中采用

非奇异的二阶终端滑模控制，既能防止抖振对舵机造成损

坏，又减小了累积误差。适当选择设计参数，可以将跟踪误

差限定在原点附近一个任意小的邻域内。

１　犅犜犜导弹数学模型

令系统状态狓１＝［α　β　γ］
Ｔ，狓２＝［ω狓　ω狔　ω狕］

Ｔ，控

制量狌＝［δ狓　δ狔　δ狕］
Ｔ，则ＢＴＴ导弹可描述为如下具有不

确定性的“标准块控制型”非线性系统

狓
·

１ ＝犳１（狓１）＋犵１（狓１）狓２＋犱１ （１）

狓
·

２ ＝犳２（狓１，狓２）＋犵２狌＋犱２ （２）

式中

犳１（狓１） ［＝ 犪
－

４

ｃｏｓβ
α　犫

－

４β　 ］０
Ｔ

犳２（狓１，狓２）＝

犮
－

１ω狓＋
犑狔－犑狕
犑狓

ω狔ω狕

犫
－

１ω狔＋犫
－

２β＋
犑狕－犑狓
犑狔

ω狓ω狕

犪
－

１ω狕＋犪
－

２α＋
犑狓－犑狔
犑狕

ω狓ω

熿

燀

燄

燅
狔

犵１（狓１）＝

－ｃｏｓαｔａｎβ ｓｉｎαｔａｎβ １

ｓｉｎα ｃｏｓα ０

１ －ｔａｎθｃｏｓγ ｔａｎθｓｉｎ

熿

燀

燄

燅γ

犵２ ＝ｄｉａｇ［犮
－

３，犫
－

３，犪
－

３］

犱１ ＝

（Δ犪４α＋犪５δ狕）／ｃｏｓβ

Δ犫４β＋犫５δ狔

熿

燀

燄

燅０

犱２ ＝

Δ犮１ω狓＋Δ犮３δ狓

Δ犫１ω狔＋Δ犫２β＋Δ犫３δ狔

Δ犪１ω狕＋Δ犪２α＋Δ犪３δ

熿

燀

燄

燅狕

式中，符号“—”代表参数的标称值；“Δ”代表摄动值；犱１、犱２

为不确定项；其他符号含义参见文献［２］。犱１、犱２ 主要为气

动参数摄动引起的不确定性，由于舵偏产生的气动力很小，

本文将其视为扰动，作为犱１ 中的部分不确定项。

２　犅犜犜导弹反演滑模控制器设计

由ＢＴＴ导弹非线性块控制模型可知，姿态角方程中的

不确定性为非匹配不确定性，角速度方程中的不确定性为

匹配不确定性。因此，本文将反演思想与滑模控制方法相

结合，提高控制系统对非匹配不确定性的鲁棒性，减小跟踪

误差。为方便控制系统设计，首先给出如下假设和引理。

假设１　控制量及其导数有界

‖狌‖ ≤犇１，‖狌
·

‖ ≤犇２

式中，犇１、犇２ 为已知常数。

在实际飞行中，导弹气动舵的舵偏角度和舵偏速率都

受到一定的限制，因此上述假设成立。

假设２　不确定项犱１、犱２ 及导数犱
·

２ 有界

‖犱犻‖ ≤φ犻（‖狓１‖，‖狓２‖），犻＝１，２

‖犱
·

２‖ ≤φ３（‖狓１‖，‖狓２‖）

式中，φ１、φ２、φ３ 为已知的非负函数。

通过分析式（１）和式（２）及假设１可知，当气动参数摄

动范围已知时，假设２成立。

引理１
［９］
　存在正常数α犿，β犿，θ犿∈犚，使犵１（狓１）对所有

满足｜α｜≤α犿，｜β｜≤β犿，｜θ｜≤θ犿 的α，β，θ∈犚均可逆。

引入误差状态向量狕１，狕２∈犚
３

狕１ ＝狓１－狓１犱 （３）

狕２ ＝狓２－狓２犱 （４）

式中，狓１犱、狓２犱为系统期望的状态轨迹，狓１犱由制导系统给出，

狓２犱为控制系统给出的虚拟控制信号。

由式（１）～式（４）可得，误差的动态方程为

狕
·

１ ＝犳１（狓１）＋犵１（狓１）狓２＋犱１－狓
·

１犱 （５）

狕
·

２ ＝犳２（狓１，狓２）＋犵２狌＋犱２－狓
·

２犱 （６）

　　第１步　采用滑模控制方法设计虚拟控制量狓２犱，补偿

姿态角块中不确定性的影响。

采用传统滑模控制方法设计的虚拟控制量，由于具有

不连续的符号函数而无法被角速度块精确跟踪，造成较大

的跟踪误差。因此，本文采用范数型切换函数代替符号切

换函数，得到如下连续的虚拟控制量

狓２犱 ＝－犵
－１
１ （狓１ ［）犳１（狓１）＋犽狕１＋

ρ
狕１

（狕Ｔ１狕１＋ε
２
１）
１／２－狓

·

１ ］犱 （７）

式中，犽＝ｄｉａｇ［犽１，犽２，犽３］；ε１、犽犻为正的设计参数；开关增益

ρ由式（１２）给出。
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考虑如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

犞１ ＝
１

２
狕Ｔ１狕１ （８）

　　对犞１ 求导，并将式（４）和式（５）代入，得

犞
·

１ ＝狕
Ｔ
１狕
·

１ ＝

狕Ｔ１［犳１（狓１）＋犵１（狓１）狕２＋犵１（狓１）狓２犱＋犱１－狓
·

１犱） （９）

　　若角速度块能够实现精确跟踪，即狕２＝０，有

犞
·

１ ＝狕
Ｔ
１［犳１（狓１）＋犵１（狓１）狓２犱＋犱１－狓

·

１犱］ （１０）

　　将狓２犱代入式（１０），得

犞
·

１ ＝狕
Ｔ［１ －犽狕１－ρ 狕１

（狕Ｔ１狕１＋ε
２
１）
１／２＋犱］１ ≤

－λｍｉｎ（犽）‖狕１‖
２
－‖狕１ ［‖ ρ‖狕１‖

（狕Ｔ１狕１＋ε
２
１）
１／２－φ］１ （１１）

式中，λｍｉｎ（犽）为正定对角阵犽的最小特征值。

选取开关增益ρ为

ρ＝ηφ１ （１２）

式中，η为设计参数，η＞１。将式（１２）代入式（１１），得

犞
·

１ ≤－λｍｉｎ（犽）‖狕１‖
２
－

φ１‖狕１ ［‖ η‖狕１‖
（狕Ｔ１狕１＋ε

２
１）
１／２－ ］１ （１３）

　　当误差状态狕１ 满足‖狕１‖＞ε１／（η
２
－１）１

／２时，有

犞
·

１ ≤－λｍｉｎ（犽）‖狕１‖
２ （１４）

　　这意味着误差状态狕１ 最终有界稳定
［５］

‖狕１‖ ≤
ε１

（η
２
－１）

１／２
（１５）

　　因此，当角速度块跟踪误差狕２＝０时，在虚拟控制（７）

的作用下，适当选择参数ε１、η，可将姿态角跟踪误差狕１ 限

定在原点附近任意小的一个邻域内。

第２步　设计控制律狌，使角速度块跟踪误差狕２ 在有

限时间内收敛到零。

若仍按照第１步的方法设计控制律，则仅能保证跟踪

误差狕２ 收敛到原点附近的一个邻域内，必将增加反演控制

的累积误差。采用传统滑模控制虽然可以使狕２ 在有限时

间内收敛到原点，但抖振现象会对舵机造成损害。因此，本

文采用二阶滑模思想设计不连续量狌
·
，使系统在有限时间

内到达狕２＝０，从而保证系统对参数摄动的鲁棒性并得到连

续的控制狌。

选取如下零阶滑动流形

σ＝狕２ （１６）

　　为保证二阶滑模控制算法具有鲁棒性，可在σ子空间

引入辅助滑模面狊，根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论设计滑模控

制律，使σ和σ
·

在有限时间内到达辅助滑模面狊＝０，并沿辅

助滑模面滑动，最后稳定在σ＝０上
［１０］。若选择线性辅助

滑模面，则只能保证σ渐进地趋近原点，不能保证在有限时

间内收敛到原点，也会增加累积误差。

本文选择如下非奇异二阶终端滑模面［８］

狊＝β
－１
σ
·
狆／狇
＋σ （１７）

式中，β＝ｄｉａｇ［β１，β２，β３］，β犻 为设计参数，β犻＞０；狆、狇为奇

数，且１＜狆／狇＜２；σ
·
狆／狇＝［σ

·
狆／狇
１ 　σ

·
狆／狇
２ 　σ

·
狆／狇
３ ］

Ｔ。

当系统在狋狉 时刻到达辅助滑模面狊＝０后，将在有限时

间狋狊内到达σ＝σ
·

＝０

狋狊 ＝
狆

（狆－狇）ｍｉｎ
犻＝１，２，３
β犻
ｍａｘ
犻＝１，２，３

（σ犻（狋狉）
狆
狆－狇）

　　因此，只需设计控制律使不确定子系统（２）能够到达并

稳定在辅助滑模狊＝０，即可实现子系统（２）对虚拟控制狓２犱

的精确跟踪。

由犵２ 为对角阵且对角线上各元素均不为零可知，犵２ 可

逆，因此可采用如下控制策略

狌＝狌犲狇 ＋狌狊 （１８）

式中

狌犲狇 ＝－犵
－１
２犳２（狓１，狓２） （１９）

狌狊 ＝∫狌
·

狊ｄ狋 （２０）

狌
·

狊 ＝－犵
－１
２ ［（狇／狆）βσ

·２－狆／狇
＋犽犵ｓｉｇｎ（狊）］ （２１）

式中，开关增益犽犵 满足

犽犵 ＝φ３＋‖狓̈２犱‖＋ε２ （２２）

式中，ε２ 为设计参数，ε２＞０。

考虑如下Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数

犞２ ＝
１

２
狊Ｔ狊 （２３）

　　对犞２ 求导，将式（１７）～式（２１）代入，得

犞
·

２ ＝狊
Ｔ狊
·

＝狊
Ｔ［（狆／狇）β

－１ｄｉａｇ（σ
·狆／狇－１）σ̈＋σ

·
］＝

狊Ｔ［（狆／狇）β
－１ｄｉａｇ（σ

·狆／狇－１）（狓̈２－狓̈２犱）＋σ
·
］＝

狊Ｔ［（狆／狇）β
－１ｄｉａｇ（σ

·狆／狇－１）（犳′２（狓１，狓２）＋

犵２狌
·

＋犱
·

２－狓̈２犱）＋σ
·
］＝

狊Ｔ［（狆／狇）β
－１ｄｉａｇ（σ

·狆／狇－１）（犵２狌
·

狊＋犱
·

２－狓̈２犱）＋σ
·
］＝

狊Ｔ［（狆／狇）β
－１ｄｉａｇ（σ

·狆／狇－１）（－犽犵ｓｉｇｎ（狊）＋犱
·

２－狓̈２犱）］≤

－狊
Ｔ（ε２狆／狇）β

－１ｄｉａｇ（σ
·狆／狇－１）ｓｉｇｎ（狊）≤

－（ε２狆／狇）λｍｉｎ（β
－１ｄｉａｇ（σ

·狆／狇－１））‖狊‖ （２４）

　　对式（２４）的结果进行分析可知，当‖狊‖≠０时，系统最

终将满足

犞
·

２ ≤－
ε２狆

狇
λｍｉｎ（β

－１ｄｉａｇ（σ
·狆／狇－１））‖狊‖ ＜０ （２５）

　　根据Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论，σ和σ
·
能在有限时间内到

达并稳定在辅助滑模面狊＝０上。分析式（１７）可知，系统到

达狊＝０后，σ和σ
·
将在有限时间内到达原点。

在子系统（２）到达σ＝０，即狕２＝０后，在虚拟控制量狓２犱

的作用下，可将子系统（１）的跟踪误差限定在原点附近任意

小的邻域内。因此，由式（１８）～式（２１）确定的真实控制量狌

可实现对制导指令的跟踪控制。并且，由于采用了二阶滑

模控制方法，通过对不连续符号函数的积分，消除了实际控

制量中的抖振现象。

注１　若直接根据式（７）计算狓̈２犱相当复杂，会引起“计

算膨胀”问题。同时，由于系统具有不确定性，σ
·
也无法直

接通过计算得到。本文分别采用一阶微分器和二阶微分器
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获得σ^
·

和狓̈^２犱。采用如下鲁棒微分器可获得输入信号的任

意阶精确微分［１１］

狕
·

０犼 ＝狏０犼

狏０犼 ＝－λ０犼狘狕０犼－犳犼（狋）狘
狀
狀＋１ｓｉｇｎ（狕０犼－犳犼（狋））＋狕１犼

狕
·

犻犼 ＝狏犻犼，　犻＝１，２，…，狀－１

狏犻犼 ＝－λ犻犼狘狕犻犼－狏（犻－１）犼狘
狀－犻
狀－犻＋１ｓｉｇｎ（狕犻犼－狏（犻－１）犼）＋狕（犻＋１）犼

狕
·

狀犼 ＝－λ狀犼ｓｉｇｎ（狕狀犼－狏（狀－１）犼），　犼＝１，２，

烅

烄

烆 ３

（２６）

式中，犳（狋）∈犚
３ 为输入信号；输出狕犻∈犚

３ 为输入信号第犻阶

导数的估计值；λ犻犼为设计参数，λ犻犼＞０；狀为微分器的阶数，即

狀＝１时式（２６）构成一阶微分器，狀＝２时式（２６）构成二阶微

分器。

当输入信号中无噪声时，采用上述微分器可以精确地

得到输入信号的任意阶导数；当输入信号中含有噪声时，由

微分代替导数所造成的误差可通过适当调节ε２ 进行补偿。

由于任意阶精确微分器是根据高阶滑模控制思想设计的，

因此可以光滑地估计未知信号的各阶导数，估计效果与采

样时间有关。

３　仿真研究

以某型ＢＴＴ导弹模型为例进行仿真，为考察气动参数

大范围摄动时控制器的性能，仿真中气动参数摄动范围为

±５０％。舵机的限幅特性为：舵偏角范围为±４０°，舵偏转

速率范围为±５００°／ｓ。根据ＢＴＴ导弹的协调要求，直接令

β犱＝０。仿真结果如图１～图４所示，其中实线对应制导指

令信号，虚线对应名义模型时的跟踪曲线，点划线对应气动

参数摄动上界时的跟踪曲线，点线对应气动参数摄动下界

时的跟踪曲线。

　　　图１　攻角响应曲线　　　　　　图２　侧滑角响应曲线　

图３　滚转角响应曲线　　图４　名义模型下舵偏角响应曲线

从仿真曲线可以看出，三通道均能快速、准确地跟踪制

导指令信号，侧滑角满足｜β｜≤３°的要求。在气动参数大

范围摄动的情况下，控制系统仍具有良好的动态品质和较高

的跟踪精度，具有很强的鲁棒性。由于在角速度块中采用二

阶滑模控制方法设计了实际控制量，因此明显削弱了传统滑

模控制方法的抖振现象，得到了光滑的舵偏角响应曲线。

４　结　论

本文针对ＢＴＴ导弹的块控制模型，将反演控制思想和

二阶终端滑模控制方法相结合，设计了一种新颖的ＢＴＴ导

弹反演滑模控制器。由于在角速度块设计中采用了二阶终

端滑模控制，既提高了控制器的精度，又有效削弱了抖振。

解决了传统滑模控制方法对非匹配不确定性不具有鲁棒性

以及控制量中存在抖振的问题，提高了控制系统的跟踪精

度，并增强了鲁棒性。仿真结果验证了该设计方法的正确

性和有效性。
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