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倾斜转弯高超声速飞行器滚动通道的自适应全局积分滑模控制


熊　柯，夏智勋，郭振云
（国防科技大学 航天与材料工程学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对倾斜转弯高超声速飞行器滚动通道控制中初始误差大、系统参数不确定和干扰严重的问
题，设计了一种自适应全局积分滑模控制方法。该方法在滑模控制参数中引入了自适应调节律来逼近系统

参数摄动和干扰的上界，保证了整个控制过程中的滑模可达性，在此基础上，设计了一种基于全局积分滑模

面的自适应滑模控制器，消除了稳态误差，同时大大削弱了系统参数不确定和干扰对系统的动态影响，并使

系统在初始阶段就处于滑模态，解决了大的初始误差引起的超调问题。理论分析和仿真结果验证了本文所

提方法的有效性。
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　　倾斜转弯技术可以满足高超声速飞行器气动
外形与冲压发动机兼容的要求，充分利用飞行器

的高升阻比，这种控制方式在做机动时，滚动控制

系统迅速把飞行器的最大升力面转到理想的机动

方向，由俯仰控制系统在飞行器的最大升力面内

产生所需的机动加速度，因此滚动角初始误差会

比较大。由于飞行器在高超声速飞行中系统参数

不确定性严重，同时还会受到各种干扰［１－８］，因

此，滚动通道自动驾驶仪要保证快速、精确控制，

需要具有良好的跟踪能力、抗干扰能力和适应系

统参数变化能力。

滑模变结构控制是一种很好的鲁棒设计工

具，系统一旦进入滑模态，不仅以降阶方式运行，

而且其性能可以事先设计，因而一直受到关

注［９－１０］，为了解决系统参数摄动和外界干扰引起

的稳态误差问题和增强传统滑模控制的鲁棒性，

文献［１１－１２］率先在滑模面的设计中引入积分
项，然而，在初始误差较大的情况下，积分会出现

饱和效应，引起较大的超调和驱动机构的饱和，甚

至导致系统不稳定［１３］。防止出现积分饱和的一

个有效办法是消除滑模到达阶段［１４］。本文提出

一种基于全局积分滑模面的鲁棒自适应控制方

法，使系统在初始阶段就到达滑模态，同时采用自

适应调节律和滑模函数反馈削弱了系统参数不确

定和外界干扰对系统的影响，因而系统具有全程

鲁棒性，理论分析和仿真结果表明控制器可以很

好地抑制系统的稳态误差和超调。
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１　动力学模型

倾斜转弯高超声速飞行器滚动通道的动力学

方程经简化后可描述为［１５］：

ωｘ＝ｃ１ωｘ＋ｃ３δｘ＋ｄ
γ＝ω{

ｘ

（１）

其中ωｘ为滚动角速度，单位是弧度／秒（ｒａｄ／ｓ），
γ，δｘ分别为滚动角和副翼偏转角，单位是弧度，ｃ１
为滚动力矩阻尼系数，ｃ３为滚动舵面控制力矩系
数，ｄ为干扰，假设 ｄ≤Ｄ。

由于受部分未建模的动态特性等因素的影

响，系统参数ｃ１，ｃ３始终是变化的、不确定的，将变
化的参数表示为标称参数ｃ１０，ｃ３０与摄动部分Δｃ１，
Δｃ３迭加的和，且Δｃ１，Δｃ３满足如下要求：

Δｃ１＝ｃ１０η１，Δｃ３＝ｃ３０η３ （２）
其中 η１ ≤ψ１，η３ ≤ψ３，ψ１，ψ３为已知正常数。
于是有：

ｃ１＝ｃ１０＋ｃ１０η１，ｃ３＝ｃ３０＋ｃ３０η３ （３）

２　自适应滑模控制律设计

２１　传统滑模控制律设计

控制系统设计的目的是在系统参数 ｃ１，ｃ３不

确定和存在干扰ｄ的情况下，使系统的输出 γ跟
踪参考信号γｃ，并使系统保持稳定且具有良好的
性能。

定义跟踪误差为 ｅ＝γ－γｃ，系统的相对阶 ｎ
＝２，采用传统滑模面，即：

Ｓ＝（ｄ／ｄｔ＋ｍ）ｅ＝ｅ＋ｍｅ　ｍ＞０ （４）
其中ｍ是滑模面斜率。

采用指数趋近律，同时考虑对参数不确定和

干扰具有自适应性，取控制信号为：

δｘ＝
－１
ｃ３０
（ｃ１０ωｘ－̈γｃ＋ｍｅ＋ｋＳ＋ΔｕｓｉｇｎＳ）（５）

其中ｋ＞０，Δｕ＝ε＋珔ψ１ ｃ１０ ωｘ ＋珔ψ３ ｃ３０ δｘ ＋
珚Ｄ，ε＞０，珔ψ１，珔ψ３，Ｄ为 ψ１，ψ３，Ｄ的逼近值，满足 珔ψ１
≤ψ１，珔ψ３≤ψ３，珚Ｄ≤Ｄ，由如下自适应律得到：

ψ１＝
Ｓ ｃ１０ ωｘ

ｒ１
，ψ３＝

Ｓ ｃ３０ δｘ
ｒ３

，Ｄ＝ Ｓｒ４
（６）

其中ｒ１＞０，ｒ３＞０，ｒ４＞０。

定义Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为 Ｖ＝１２Ｓ
２＋１２ｒ１

珘ψ２１＋
１
２

ｒ３珘ψ
２
３＋
１
２ｒ４

槇Ｄ２，其中 槇ψ１＝ψ１－ψ１，槇ψ３＝ψ３－ψ３，槇Ｄ＝

Ｄ－Ｄ。由于ｒ１＞０，ｒ３＞０，ｒ４＞０，所以Ｖ正定。
根据式（１）～（６）得到：

Ｖ＝ＳＳ＋ｒ１槇ψ１槇ψ１＋ｒ３槇ψ３槇ψ３＋ｒ４槇Ｄ槇Ｄ
＝Ｓ（ｃ１０η１ωｘ＋ｃ３０η３δｘ＋ｄ－ｋＳ－ΔｕｓｉｇｎＳ）－

ｒ１槇ψ１ψ１－ｒ３槇ψ３槇ψ３－ｒ４槇Ｄ槇Ｄ （７）
由于 η１ ≤ψ１，η３ ≤ψ３，ｄ≤Ｄ，根据式

（６）和（７）得到：
Ｖ≤ Ｓ ｃ１０ ωｘψ１＋ Ｓ ｃ３０ δｘψ３＋ ＳＤ－ｋＳ

２

　－Ｓ（ε＋ ｃ１０ ωｘ ψ１＋ ｃ３０ δｘ ψ３＋Ｄ）ｓｉｇｎＳ－

槇ψ１ Ｓ ｃ１０ ωｘ －槇ψ３ Ｓ ｃ３０ δｘ －槇ＤＳ

Ｖ≤ Ｓ ｃ１０ ωｘ（ψ１－ψ１－槇ψ１）＋ Ｓ ｃ３０ δｘ

（ψ３－ψ３－槇ψ３）＋ Ｓ（Ｄ－Ｄ－槇Ｄ）－ｋＳ
２－ＳεｓｉｇｎＳ

Ｖ≤－ｋＳ２－ＳεｓｉｇｎＳ （８）
由式（８）得到：当Ｓ≠０时，Ｖ＜０，所以系统滑

动平面可达，被控系统渐近稳定。

为了消除高频颤振现象，通常对变结构控制

中的符号函数项 ｓｉｇｎＳ采用饱和函数来平滑，即
取控制信号：

δｘ＝
－１
ｃ３０
［ｃ１０ωｘ－̈γｃ＋ｍｅ＋ｋＳ＋Δｕｓａｔ（Ｓ／ρ）］

（９）
其中ｓａｔ（Ｓ／ρ）为饱和函数，ρ＞０为边界层厚度，
ｓａｔ（Ｓ／ρ）定义为：

ｓａｔ（Ｓ／ρ）＝
Ｓ／ρ Ｓ≤ρ
ｓｉｇｎＳ Ｓ＞{ ρ

（１０）

对于式（１）描述的系统，采用式（４）定义的传
统滑模面，在控制式（９）作用下系统的稳态误差
由参数不确定和外界干扰引起，大小与滑模面斜

率ｍ、滑模趋近斜率 ｋ、切换项增益 Δｕ和边界层
厚度ρ有关［１３］。

为了抑制稳态误差，在传统滑模面中引入跟

踪误差的积分项，构成如下传统积分型滑模面：

Ｓ＝（ｄ／ｄｔ＋ｍ）２∫
ｔ

０
ｅｄτ＝ｅ＋２ｍｅ＋ｍ２∫

ｔ

０
ｅｄτ

（１１）
采用与传统滑模控制相同的设计方法，得到

控制信号：

δｘ ＝
－１
ｃ３０
［ｃ１０ωｘ－̈γｃ＋２ｍｅ＋ｍ

２ｅ＋ｋＳ＋Δｕｓａｔ（Ｓ／ρ）］

（１２）
与传统滑模面相比，采用积分型滑模面的控

制器可更好地抑制系统的稳态误差，然而在大的

初始误差和扰动下，积分会出现饱和效应，引起大

的超调和驱动机构的饱和，甚至使整个系统不

稳定。

２２　全局积分滑模控制律设计

为了解决传统积分型滑模面到达阶段大的初

·５１１·
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始误差引起的超调和控制信号过大的问题，采用

全局积分型滑模面，使系统在初始阶段就到达滑

模态，并且通过滑模函数反馈的形式削弱系统参

数不确定和干扰的影响，因而具有全程鲁棒性。

定义滑模面：

Ｓ＝ｅ＋２ｍｅ＋ｍ２∫
ｔ

０
ｅｄτ－２ｍｅ（０） （１３）

其中ｅ（０）为初始时刻滚动角实际值与期望值之
差，这在工程上很容易获取。

考虑对参数不确定和干扰具有自适应性，同

时削弱系统参数不确定和干扰对系统动态特性的

影响，设计控制信号：

δｘ＝
－１
ｃ３０
［ｃ１０ωｘ－γ̈ｃ＋２ｍｅ＋ｍ

２ｅ＋ｋＳ＋Δ＋Δｕｓａｔ（Ｓ／ρ）］

（１４）
其中Δ＝λ（Ｓ＋ｋＳ），λ为正常数。

定理１　 对于式（１）描述的系统，存在系统
参数不确定和外界干扰时，采用式（１３）定义的全
局积分型滑模面，在控制式（１４）作用下滑动模态
存在且可达、系统稳态误差和由初始误差引起的

超调都为零。

证明　滑动模态存在且可达的证明和传统
滑模控制基本相同，不再重复，下面证明系统稳态

误差和由初始误差引起的超调为零。

令Δ＝ｃ１０η１ωｘ＋ｃ３０η３δｘ＋ｄ，根据式（１）～
（３），式（１３）求导后在控制式（１４）作用下有：

Ｓ＝Δ－Δ－ｋＳ－Δｕｓａｔ（Ｓ／ρ）

Ｓ＝－ｋＳ＋
Δ－Δｕｓａｔ（Ｓ／ρ）

λ＋１
（１５）

稳态误差的含义是系统稳定以后的跟踪误

差，由于滑动模态存在且可达，所以能保证系统的

状态收敛到以滑模面为中心的边界层内，此时

ｓａｔ（Ｓ／ρ）＝Ｓ／ρ，于是由式（１３）和（１５）有：

ｅ̈＋（２ｍ＋ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）ｅ＋（ｍ２＋２ｍｋ＋
２ｍΔｕ
ρλ＋ρ

）ｅ

＋ｍ２（ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）∫
ｔ

０
ｅｄτ－２ｍ（ｋ＋

Δｕ
ρλ＋ρ

）ｅ（０）

＝ Δ
λ＋１ （１６）
Δｕ显然是时变的，但是为了简单起见，把 Δｕ

视为常数处理，对式（１６）取拉氏变换，有：

ｓ２ｅ（ｓ）－ｓｅ（０）－ｅ（０）＋（２ｍ＋ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）ｓｅ（ｓ）

－（２ｍ＋ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）ｅ（０）＋（ｍ２＋２ｍｋ＋
２ｍΔｕ
ρλ＋ρ

）ｅ（ｓ）

＋ｍ２（ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）
ｅ（ｓ）
ｓ －２ｍ（ｋ＋

Δｕ
ρλ＋ρ

）
ｅ（０）
ｓ

＝Δ（ｓ）
λ＋１ （１７）

其中ｓ为Ｌａｐｌａｃｅ算子。
易知Δ（ｓ）是有界的，根据拉氏变换的终值定

理，系统稳态误差为：

ｅｓｓ＝ｌｉｍｓ０ｓｅ（ｓ）

＝ｌｉｍ
ｓ０

ｓ
λ＋１

（ｓ＋ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）（ｓ２＋２ｍｓ＋ｍ２）
ｌｉｍ
ｓ０
ｓΔ（ｓ）＋

　ｌｉｍ
ｓ０

ｓ［ｓ２＋（１＋２ｍ＋ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）ｓ＋（２ｍｋ＋
２ｍΔｕ
ρλ＋ρ

）］

（ｓ＋ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

）（ｓ２＋２ｍｓ＋ｍ２）
ｅ（０）

＝０ （１８）
因为Ｓ（０）＝０，所以系统状态在运动的初始

时刻就位于滑模面上，不需要到达阶段，Ｓ为系统
参数不确定和外界干扰产生的零状态响应，同样

把Δｕ视为常数处理，对式（１５）取拉氏变换，有：

Ｓ（ｓ）＝

１
ｓ＋ｋ

Δ（ｓ）－Δｕ
λ＋１

Ｓ＞ρ

１
ｓ＋ｋ

Δ（ｓ）＋Δｕ
λ＋１

Ｓ＜－ρ

１

ｓ＋ｋ＋
Δｕ
ρλ＋ρ

Δ（ｓ）
λ＋１

－ρ≤Ｓ≤















ρ

（１９）
对式（１３）取拉氏变换，有：

ｅ（ｓ）＝ ｓ＋２ｍ
ｓ２＋２ｍｓ＋ｍ２

ｅ（０）＋ ｓ
ｓ２＋２ｍｓ＋ｍ２

Ｓ（ｓ）

（２０）
对式（２０）取拉氏反变换，只考虑初始误差对

跟踪误差的动态影响，有：

ｅ（ｔ）＝（ｅ－ｍｔｎ ＋ｍｔｅ－ｍｔｎ ）ｅ（０）＋ΔＳ（ｔ）（２１）
式（２１）中，ｅ－ｍｔｎ ＋ｍｔｅ－ｍｔｎ 是单调递减的，所以

系统由初始误差引起的超调为零，定理１的结论
是正确的。

因为Ｓ（０）＝０，由式（１９）和式（２１）可知，Ｓ≠
０和ΔＳ（ｔ）≠０是由系统参数不确定和外界干扰Δ
引起的，因为Δ是时变的、随机产生的，难以准确
估计和消除，所以 Δ的作用是当 Δ≠０时削弱 Δ
对跟踪误差ｅ的影响，λ＝０时退化为一般的全局
积分滑模控制。

由定理１可知，采用全局积分型滑模面的滑
模控制器可很好地抑制系统的稳态误差，系统在

初始阶段就到达滑模态，解决了到达阶段由于大

的初始误差引起的超调，同时采用基于自适应的

·６１１·
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全局滑模控制器削弱了系统参数不确定和外界干

扰对系统的影响。

３　仿真分析

高超声速飞行器滚动通道控制系统仿真分析

基于 ＭＡＴＬＡＢ／ＳＩＭＵＬＩＮＫ平台上展开。舵机时
间常数为００１ｓ，阻尼系数为０７，初值γ＝０，ωｘ＝
０，滚动角指令为γｃ＝２０°，ｃ１０＝－００９４５ｓ

－１，ｃ３０＝
－１６９５４ｓ－２，ψ１＝ψ３＝０３，Ｄ＝０２ｒａｄ／ｓ

２，ψ１，

ψ３，Ｄ初值取０。控制器１采用传统滑模面，控制
信号如式（９）；控制器２采用传统积分型滑模面，
控制信号如式（１２）；控制器３采用全局积分型滑
模面，控制信号如式（１４）。流场扰动造成的气动

参数误差、动力学方程线性化等引起的系统参数

误差考虑极限情况，即系统参数±３０％拉偏，外部
扰动ｄ根据力矩平衡关系以等效舵偏角的形式
加入。

具体的仿真参数为：ｍ＝１５ｓ－１，ｋ＝２０ｓ－１，ε＝
０５ｒａｄ／ｓ２，ｒ１ ＝ｒ３ ＝５００ｒａｄ

２／ｓ３，ｒ４ ＝５００ｓ
２，ρ＝

０１ｒａｄ／ｓ，λ＝５，δｘ＝［－２０°　２０°］。
仿真根据干扰不同分两种状态展开：

状态１：干扰作用等效为５°常值舵偏干扰；
状态２：干扰作用等效为瞬时强干扰，仿真２ｓ

时刻引入幅值１０°、持续时间０５ｓ的舵偏干扰。
仿真结果分别如图１和图２所示。

　　　（ａ）系统参数为标称值 　（ｂ）系统参数拉偏－３０％ （ｃ）系统参数拉偏＋３０％
图１　状态１滚动角响应曲线

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｒｏｌｌａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅａｔｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｔｅ

　　　　（ａ）系统参数为标称值 　（ｂ）系统参数拉偏－３０％ （ｃ）系统参数拉偏＋３０％
图２　状态２滚动角响应曲线

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅｒｏｌｌａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅａｔｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔａｔｅ

　　采用控制器１时状态１的稳态误差为２７°左
右，采用控制器２和３时的稳态误差均为０；状态
２采用控制器１时由于大幅值的干扰会引起５°左
右的误差，采用控制器２时也会引起最大１５°的
误差，但是在控制作用下能够快速收敛到滚动角

指令，采用控制器３时对大幅值干扰有很好的适
应性，滚动角响应只有微小的变化。从图１和图
２可以看到，采用控制器２时都产生了很大的超
调，所以可以总结为控制器１抗干扰能力差，控制

器２在大的初始误差时会产生很大的超调，控制
器３由于采用了全局积分滑模面，消除了系统稳
态误差和超调，与定理１的结论吻合，同时基于自
适应的全局滑模控制器大大削弱了系统参数不确

定和外界干扰对系统的影响。

４　结　论

采用自适应滑模控制理论设计倾斜转弯高超

声速飞行器滚动通道自动驾驶仪，为了消除稳态

·７１１·
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误差和解决积分饱和引起的超调较大及调节时间

较长的问题，设计了一种基于全局积分滑模面的

自适应滑模控制器，使系统在初始阶段就处于滑

模态，同时在滑模趋近律参数中引入了自适应调

节律来逼近系统参数摄动和干扰的上界，减小了

滑模控制的保守性，同时保证了系统在整个控制

过程中的滑模可达性。理论分析表明，自适应全

局积分滑模控制器消除了系统参数不确定和干扰

引起的稳态误差，解决了大的初始误差引起的超

调问题，同时控制信号中引入的滑模函数反馈大

大削弱了系统参数不确定和干扰对系统的动态影

响。仿真结果验证了本文设计的控制器具有动态

响应快、超调小和抗干扰性强的特性，同时对于系

统参数的摄动具有自适应性。
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ＬＩＰｅｎｇ，ＭＡＪｉａｎｊｕｎ，ＬＩＷｅｎｑｉａｎｇ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｉｎｔｅｇｒａｌ

ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｃｌａｓｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｓｙｓｔｅｍｓ

［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２００９，２４（１０）：１４６３－１４７２．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　赵红超，顾文锦，王瑞奇．反舰导弹的自适应全局滑模变

结构控制［Ｊ］．控制工程，２００５，１２（４）：３２０－３５３．

ＺＨＡＯＨｏｎｇｃｈａｏ，ＧＵ Ｗｅｎｊｉｎ，ＷＡＮＧ Ｒｕｉｑｉ．Ａｄａｐｔｉｖｅ

ｇｌｏｂａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｎｔｉｓｈｉｐ

ｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｏｆＣｈｉｎａ，２００５，１２（４）：

３２０－３５３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　张友安，杨旭，崔平远，等．ＢＴＴ导弹的神经网络自适应反

馈线性化控制［Ｊ］．航空学报，２０００，２１（１）：８４－８６．

ＺＨＡＮＧＹｏｕａｎ，ＹＡＮＧＸｕ，ＣＵＩＰｉｎｇｙｕａｎ，ｅｔａｌ．Ｎｅｕｒａｌ

ｎｅｔｗｏｒｋｓｂａｓｅｄａｄａｐｔｉｖｅｆｅｅｄｂａｃｋｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｂａｎｋｔｏ

ｔｕｒｎｍｉｓｓｉｌｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０００，２１（１）：８４－８６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

·８１１·


