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摘　要：为提高变外形航弹倾斜转弯控制系统对弹翼作动影响的鲁棒性能，提出了一种基于离散滑模控制
原理的倾斜转弯自动驾驶仪设计方法。建立了航弹倾斜转弯控制仿射模型，针对该模型中存在的时变特性与耦

合问题，通过反馈线性化方法对原系统进行解耦并离散化处理，将由后掠角采样值误差引起的各动力学系数偏

差项作为模型不确定扰动，设计了变外形航弹的离散滑模倾斜转弯自动驾驶仪。仿真结果表明，所设计的离散

倾斜转弯控制系统实现了各通道的解耦控制，对时变参数摄动具有良好的鲁棒性能，验证了对指令跟踪的动态

延迟和误差与采样周期有关，实际选取时需综合考虑实际硬件性能与期望的指令跟踪精度要求。
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　　装备有扇式可折叠滑翔弹翼的变外形航弹采
用倾斜转弯（Ｂａｎｋｔｏｔｕｒｎ，ＢＴＴ）控制模式，飞行空
域广、包线大，可按预定方案或任务需求改变弹翼

构型，并通过基座内的传感器对后掠角实时采样

以反馈给控制系统，是新一代防区外远程精确打

击时敏目标的灵巧化制导武器。然而，较大的滚

转角速率会产生相应的滚转诱导力矩，引起较强

的通道耦合效应，动力学模型呈现较强的非线性

特征，从而使得系统自身对于飞行环境变化、气动

参数摄动、弹体外形改变及器件测量噪声的影响

较为敏感。传统的三通道独立线性设计方法只能

满足变外形航弹自动驾驶仪在特征点附近获得较

好的控制性能。为适应现代战争亚／跨／超音速、
全空域的作战需求，近年来国内外相关学者将非

线性控制方法应用于 ＢＴＴ自动驾驶仪设计，文献
［１－５］分别将动态逆、反演控制、鲁棒控制以及
滑模控制方法应用于 ＢＴＴ控制系统设计，并取得
了较好的控制效果。

然而，在现代制导弹箭的实际工程研制与应用

过程中，自动驾驶仪的控制算法均由弹载计算机来

实现，各状态量、解算量及控制量在各采样周期内

均保持不变，基于连续时间系统理论及模型所设计

的ＢＴＴ自动驾驶仪，其实际控制性能与理论仿真
结果相比将有所下降。因此，研究变外形航弹的离
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散ＢＴＴ自动驾驶仪设计方法具有实际工程意义。
文献［６］设计了一种远程制导炮弹的非线性离散
控制器。利用反馈线性化方法进行解耦并对子系

统作离散化处理，仿真结果表明该控制器可对模型

参数不确定具有一定的鲁棒性能。文献［７］则针
对飞行器俯仰平面内的运动模型，研究了基于反演

控制理论的非线性离散控制器。文献［８］针对导
弹姿态控制系统，采用快速输出采样技术，设计了

一种离散变结构控制器，并给出了改进的自适应离

散趋近律，明显降低了系统的抖振。

为此，首先建立了 ＢＴＴ控制仿射模型，通过
反馈线性化方法对原非线性耦合系统解耦并作离

散化处理，结合离散滑模控制原理设计了变外形

航弹的ＢＴＴ自动驾驶仪，通过仿真验证了该离散
控制器的有效性，同时得出了采样周期对离散控

制系统性能的影响规律。

１　变外形航弹ＢＴＴ控制模型描述

为方便模型推导，在标准气象条件下，假设攻

角α、侧滑角β均是小量，即 ｓｉｎα≈α，ｓｉｎβ≈β，同
时忽略二阶小量及舵机动力学特性，并认为系统

的不确定性可用参数不确定性和外部干扰表示，

则可建立如下降阶的ＢＴＴ控制仿射模型方程：
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式中，状态量ｘ＝ γ，ｎｙ，ｎｚ，ωｘ，ωｚ，ω[ ]ｙ

Ｔ，控制输入

ｕ＝ δｘ，δｚ，δ[ ]ｙ
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计函数向量 ｆ
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其中，ωｚ，ωｙ及 ωｘ分别为俯仰、偏航以及滚转角
速率；γ为滚转角；ｎｙ，ｎｚ为俯仰与偏航通道的法

向过载；Ｊｉ，δｉ ｉ＝ｘ，ｙ，( )ｚ分别为各通道的惯性积
与控制舵偏；动力学系数 ａｉ，ｂｉ ｉ＝１，…，( )５及 ｃｊ
ｊ＝１，２，( )３的定义可详见文献［９］，其中的各气动
参数Ｃ（·）（），ｍ

（·）
（）是攻角、后掠角 χ以及马赫数的

函数，其标称值由不同弹翼构型下的吹风实验数

据与数值计算结果校验后拟合得到。

Δｆ（ｘ）与ΔＧ（ｘ）＝ Δｇ１，…，Δｇ[ ]ｍ ，Δｇ（ｘ）＝

ｇ（ｘ）－ｇ^（ｘ）分别表示建模不确定项和参数摄动
项，其具体形式为
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其中Δａｉ｜χ、Δｂｉ｜χ及Δｃｊ｜χ为由弹翼作动延迟引起的
各动力学系数偏差项，ｄ为采用简化模型时的外
部干扰项。

２　变外形航弹离散滑模ＢＴＴ控制器设计

２．１　基于精确反馈线性化的解耦控制

针对式（１）所示的 ｍ维输入、ｍ维输出仿射
非线性系统模型，设相对阶 ρｉ是使得至少有１个

输入出现在ｙ（ρｉ）ｉ 中的最小整数，并在 ｘ＝ｘ０处至

少存在１个ｊ（ｊ≤ｍ），满足ＬｇｊＬ
ρｉ－１
ｆ ｈｉｕｊ≠０，则有

ｙ（ρｉ）ｉ ＝Ｌρｉｆ　 ｈ^ｉ＋ＬΔｆＬ
ρｉ－１
ｆ　＾ｈｉ＋ｄｉ＋

　　∑
ｍ

ｊ＝１
ＬｇｊＬ

ρｉ－１
ｆ　＾ｈｉｕｊｉ＝１，２，…，( )ｍ

（２）

式中，Ｌρｉｆｈｉ是ｈｉ关于向量 ｆ
　

（^ｘ）的 ρｉ阶 ｌｉｅ导数，

ＬΔｆＬ
ρｉ－１
ｆ　＾ ｈｉ，ＬｇｊＬ

ρｉ－１
ｆ ｈｉ分别是 Ｌρｉ

－１
ｆ ｈｉ关于 Δｆ（ｘ）及

向量ｇｊ（ｘ）的 ｌｉｅ导数，ｄｉ＝ＬｄＬρｉ
－１
ｆ　＾ ｈｉ是转化为标

准形式的匹配外部扰动项分量。

对于每个输出 ｙｉ，若该系统具有相对阶向量

ρ＝ ρ１，ρ２，…，ρ[ ]ｍ
Ｔ以及 ｌｉｅ导数向量 Ｌρｆｈ（ｘ）＝

Ｌρ１ｆｈ１，…，Ｌρｍｆｈ[ ]ｍ
Ｔ，使得系统特征矩阵

　Ｅ（ｘ）＝
!

Ｌρ－１ｆ ｈ（ｘ[ ]）·Ｇ（ｘ）

·９·
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ｆ ｈ１ … ＬｇｍＬ

ρ１－１
ｆ ｈ１

  

Ｌｇ１Ｌ
ρｍ－１
ｆ ｈｍ … ＬｇｍＬ

ρｍ－１
ｆ ｈ









ｍ

可逆，则可通过非线性输入变换得到系统的反馈

控制

ｕ＝Ｅ（ｘ）－１ ｖ－Ｌρｆｈ（ｘ[ ]） （３）
从而可将式（１）所示的 ＭＩＭＯ非线性系统转化为
ｍ个简单的线性动态方程

ｙ（ρｉ）ｉ ＝ｖｉ （ｉ＝１，２，…，ｍ） （４）
式（４）表明，虚 拟 输 入 控 制 向 量 ｖ＝

ｖ１，…，ｖ[ ]ｍ
Ｔ仅作用在输出上，故称可逆矩阵

Ｅ（ｘ）为解耦矩阵，式（３）为解耦控制律。若总相

对阶ρ＝∑
ｍ

ｉ＝１
ρｉ与系统的阶数相同（ρ＝ｎ），则系统

无零动态，可完全由解耦控制律式（３）来实现对
系统的镇定、跟踪控制。

易知系统方程（１）的相对阶向量为 ρ＝
２，２，[ ]２Ｔ，采用上述反馈线性化方法，可得如下

Ｌｙａｐｕｎｏｖ微分系数向量：

Ｌｆ　 ｈ^＝
ｈ
ｘ
ｆ
　

（^ｘ）＝ ｆ
　

γ^， ｆ
　

ｎ^ｙ， ｆ
　

ｎ^[ ]ｚ
Ｔ

非线性解耦矩阵如式（５）。

Ｅ（ｘ）＝
Ｌｆ　＾( )ｈ
ｘ

Ｇ^（ｘ）

＝Ｖｇ

ｃ３ｇ／Ｖ ０ ０

－ｃ３ａ４β －ａ３ａ４ ０

ｃ３ｂ４α ０ －ｂ３ｂ









４

（５）

易证，Ｅ（ｘ）≠０，ｘ∈Ｒ６，即在暂不考虑模型
不确定扰动项的情况下，系统可解耦为３个独立
的二阶子系统进行控制。

２．２　基于饱和型趋近律的离散滑模ＢＴＴ控制器
设计

　　经反馈线性化解耦后，系统的输出跟踪指令
在新坐标系下可表示为

ｚｉ＝ ｙｉ，ｙ[ ]ｉ
Ｔ（ｙ１＝γｒ，ｙ２＝ｎｙｒ，ｙ３＝ｎｚｒ） （６）

考虑原系统模型（１）中的不确定性扰动项，

并假设有界约束 ｄ
～
ｉ ＜Ｄｉ Ｄｉ( )＞０成立，则其

子系统可线性化表示为

ｚｉ＝Ａｚｉ＋Ｂ（ｖｉ＋ｄ
～
ｉ） （７）

式中，系数矩阵

Ａ＝
０ １ ０
０ ０ １









０ ０ ０
，　 Ｂ＝











０
０
１

设系统采样周期为 Ｔ，定义任意相邻采样周

期 ｋＴ，（ｋ＋１）[ ]Ｔ间的离散化状态转移矩阵及增
益矩阵为

Ａｄ＝ｅ
ＡＴ≈Ｉ＋ＡＴ （８）

Ｂｄ ＝∫
（ｋ＋１）Ｔ

ｋＴ
ｅＡ（ｋＴ＋Ｔ－τ）Ｂｄτ≈ＴＢ （９）

则可得 ＢＴＴ控制系统各解耦子系统的状态方
程为

ｚｉ（ｋ＋１）＝Ａｄｚｉ（ｋ）＋Ｂｄ［ｖｉ（ｋ）＋ｄ
～
ｉ（ｋ）］ （１０）

其中，模型不确定扰动项可归纳表示为

ｄ
～
ｉ（ｋ）＝ＬΔｆＬｆ　 ｈ^ｉ＋ＬΔｇｉＬｆｈｉｕｉ＋ｄｉ（ｋ）（ｉ＝１，２，３）

（１１）
式中，ＬΔｆＬｆ　 ｈ^ｉ＋ＬΔｇｉＬｆｈｉｕｉ为采用反馈线性化方法
时模型参数不准确导致的参数化不确定项，其具

体形式为

ＬΔｆＬｆ　 ｈ^１＝Δｃ１｜χωｘ＋Δｃ２｜χβ

ＬΔｆＬｆ　 ｈ^２＝
ａ４Ｖ( )ｇ －

Δａ４｜χＶ
ｇ ωｚ－ωｘβ－ｎ( )[ ｙ －

Δａ１｜χωｚ－Δａ２｜χα－β（Δｃ１｜χωｘ＋Δｃ２｜χβ）]　　
ＬΔｆＬｆ　 ｈ^３＝

ｂ４Ｖ( )ｇ －
Δｂ４｜χＶ
ｇ ωｙ＋ωｘα－ｎ( )[ ｚ －

Δｂ１｜χωｙ－Δｂ２｜χβ＋α（Δｃ１｜χωｘ＋Δｃ２｜χβ）]　　
ＬΔｇ１Ｌｆｈ１ｕ１＝

Ｖ( )ｇ ｃ３ｇ／Ｖ＋Δｃ３｜χ( )ｇ／Ｖδｘ

ＬΔｇ２Ｌｆｈ２ｕ２＝
Ｖ( )ｇ －ｃ３ａ４β－Δｃ３｜χａ４( )βδ[ ｘ－

　 ａ３ａ４＋Δａ３｜χａ( )４ δ]ｚ

ＬΔｇ３Ｌｆｈ３ｕ３＝
Ｖ( )ｇ ｃ３ｂ４α＋Δｃ３｜χｂ４( )αδ[ ｘ－

ｂ３ｂ４＋Δｂ３｜χｂ( )４ δ]ｙ
以上各状态量及控制量均为 ｋＴ时刻的离散采样
保持值，为使公式表示清晰，此处省略 ｘ（ｋ）的书
写格式。

设λ＞０，Ｃ＝［λ，１］，结合非线性离散状态方
程（１０），选取线性切换函数为
ｓｉ（ｋ＋１）＝Ｃｉ珓ｚｉ（ｋ＋１）

＝Ｃｉ｛Ａｄｚｉ（ｋ）＋Ｂｄ ｖｉ（ｋ）＋ｄｉ（ｋ[ ]） －
　ｚｉｃ（ｋ＋１）｝ （１２）

式中，ｚｉｃ（ｋ＋１）为（ｋ＋１）Ｔ时刻的输出指令。
选取离散化指数趋近律为

　ｓ（ｋ＋１）－ｓ（ｋ）＝－ｑＴｓ（ｋ）－εＴｓｇｎ（ｓ（ｋ））
（１３）

式中，ε为切换增益，ｑ为趋近律系数，均为正实数
并满足１－ｑＴ＞０。

综合式（１０）、（１２）及（１３），可得离散滑模虚
拟控制律为

·０１·
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ｖｉ（ｋ）＝（ＣｉＢｄ）
－１ 　Ｃｉｚｉｃ（ｋ＋１{ ）－

ＣｉＡｄｚｉ（ｋ）＋（１－ｑｉＴ）ｓｉ（ｋ）－

εｉＴｓｇｎ（ｓｉ（ｋ））}　 （１４）

式中，子系统切换增益应设置为 εｉ≥Ｄｉ＋ηｉ，（ηｉ
＞０）。
在离散滑模 ＢＴＴ控制器的参数调节过程中，

适当增大ｑｉ，εｉ及滑模面参数 λ均可加快滑模运
动的动态响应速度，但过分追求系统的响应速度

将导致控制量输出过大，并且在实际控制中，往往

会引起系统的抖振现象。为对抖振加以抑制，采

用边界约束正则化方法［１０］，以饱和函数 ｓａｔ（ｘ）替
代式（１４）中的符号函数ｓｇｎ（ｘ），则式（１４）可进一
步改写为

ｖｉ（ｋ）＝（ＣｉＢｄ）
－１ 　Ｃｉｚｉｃ（ｋ＋１{ ）－

ＣｉＡｄｚｉ（ｋ）＋ １－ｑｉ( )Ｔｓｉ（ｋ）－

εｉＴｓａｔｓｉ（ｋ）／( )μ}　 （１５）

结合式（３）与（１４），可得各通道的离散滑模
舵偏控制律为

ｕ（ｋ）＝Ｅ（ｘ（ｋ））－１ ｖ（ｋ）－Ｌ２ｆ　 ｈ^（ｘ（ｋ[ ]））

（１６）
在实际的离散时间系统中，对各状态量、控制

量的采样通常会造成一定程度的控制延迟。而在

实际飞行过程中，航弹的滚转角、过载在相邻采样

间隔内并不是保持不变的，为使离散滑模 ＢＴＴ控
制器所跟踪的输出参考指令更接近实际情况，在

系统状态进入滑动模态后，利用相邻采样时刻间

的输出指令均值代替 ｋＴ时刻的输出参考指令
ｚｒ（ｋ），其具体算法为

珔γｒ＝
１
２［γ（ｋ）＋ γ（ｋ）－γｒｃ（ｋ( )）ｅ－λ１Ｔ＋γｒｃ（ｋ＋１）］

（１７）

珔ｎｙｒ＝
１
２［ｎｙ（ｋ）＋ ｎｙ（ｋ）－ｎｙｒｃ（ｋ( )）ｅ－λ２Ｔ＋

ｎｙｒｃ（ｋ＋１）］ （１８）

珔ｎｚｒ＝
１
２［ｎｚ（ｋ）＋ ｎｚ（ｋ）－ｎｚｒｃ（ｋ( )）ｅ－λ３Ｔ＋

ｎｚｒｃ（ｋ＋１）］ （１９）
其中，（ｋ＋１）Ｔ时刻的输出参考指令可通过形如
ｚｒ（ｋ＋１）＝２ｚｒ（ｋ）－ｚｒ（ｋ－１）的线性外推方法预
测得到。

图１为利用上述方法设计的变外形航弹离散
滑模ＢＴＴ控制系统结构框图，其中 ＤＳＭＣ为离散
滑模控制器。由于采样频率的限制，为使系统各

状态量在相邻采样时刻内保持不变，需引入零阶

保持器。

图１　航弹离散滑模ＢＴＴ控制系统结构框图
Ｆｉｇ．１　ＤｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅＢＴＴｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍ

３　离散滑模ＢＴＴ控制器性能仿真与分析

为验证该离散滑模 ＢＴＴ自动驾驶仪的控制
性能，给定如图２所示的弹翼作动规律。考虑到
控制系统是基于航弹先验模型设计的，故在仿真

中将特征面积、压心位置及气动参数的时变特性

作为影响控制性能的主要因素考虑。同时，由于

弹翼的作动延迟对各气动参数的影响不易建模，

此处假设各参数的摄动范围为：ΔＣ（）ｙ ＝ΔＣ（）ｚ ＝
－２０％，Δｍ（）ｘ ＝＋１０％，Δｍ（）ｚ ＝Δｍ（）ｙ ＝－１５％。
表１列出了弹体各静参数，且认为其在弹翼作动
过程中均保持不变，在仿真中不作为主要因素考

虑。表２则列出了某特征点各状态量初始值。参
考输出量初始值为ｎｙ＝０．５ｇ，ｎｚ＝０ｇ，γ＝０°。

图２　驱动杆匀速驱动时后掠角变化规律
Ｆｉｇ．２　Ａｃｔｕａｌｓｗｅｅｐｂａｃｋａｎｇｌｅｈｉｓｔｏｒｙｉｎ５ｓ

表１　弹体各静参数

Ｔａｂ．１　Ｓｔａｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｂｏｍｂ

ｍ Ｌ Ｊｘ Ｊｙ Ｊｚ

１２０ｋｇ １．８２ｍ １１．７ｋｇ·ｍ２ ８０．７ｋｇ·ｍ２ ７１．９ｋｇ·ｍ２

表２　弹道仿真各初始参数

Ｔａｂ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

Ｍａ０ Ｈ０ α０ β０ ωｘ０ ωｙ０ ωｚ０

０．８ ６ｋｍ ０° ０° ０°／ｓ ０．２５°／ｓ １．５°／ｓ

·１１·
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　　仿真中各控制参数设置为滑模面增益 λ１＝
６．５，λ２＝λ３＝８．０；切换增益 ε１＝０．２５，ε２＝ε３＝
０．５，ηｉ＝０．１；趋近律系数 ｑｉ＝５；边界层厚度 μ＝
０．０５；外界不确定干扰上界 Ｄ１＝０．０５，Ｄ２＝Ｄ３＝
０．０７５。由式（１３）～（１６）可知，在以上控制参数
确定的情况下，采样周期 Ｔ将影响控制系统的动
态跟踪性能。仿真结果如图３～１４所示。图３所
示为不同采样周期情况下分别对正弦指令 ｎｙｃ及
零输入指令 ｎｚｃ进行的过载指令跟踪响应对比曲
线，图４所示为不同采样周期情况下对γｃ＝６０°的

图３　法向过载指令跟踪响应
Ｆｉｇ．３　Ｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄｃｏｍｍａｎｄｓｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｐｏｎｓｅｓ

图４　滚转角指令跟踪响应
Ｆｉｇ．４　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅｃｏｍｍａｎｄｓｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｐｏｎｓｅｓ

滚转角指令进行的角位置跟踪响应对比曲线。从

指令跟踪效果上看，采样周期越大，采样时间间隔

内的运动状态受到时变参数摄动的影响越明显，

因而跟踪精度就越差。而且，采样周期较大时舵

偏控制量的不连贯性也会影响对指令响应的快速

性，甚至产生一定的超调量，如图 ４中 Ｔ＝５０ｍｓ
时对滚转角指令的跟踪响应情况所示。对应攻角

及侧滑角状态响应曲线如图５所示，三通道角速
率状态响应对比曲线如图６～７所示，在离散时间
系统中，由于采样频率的限制，要产生适当的控制

信号使得系统状态持续保持在滑模面上是十分困

难的，故离散滑模控制只能产生准滑动模态，随着

采样周期 Ｔ的增大，切换带宽度也会相应增大，
进而会引起系统参数的抖振。

图５　攻角与侧滑角状态响应对比曲线
Ｆｉｇ．５　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

图６　滚转角速率状态响应对比曲线
Ｆｉｇ．６　Ｒｏｌｌｒａｔｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

图７　偏航、俯仰角速率状态响应对比曲线
Ｆｉｇ．７　Ｙａｗａｎｄｐｉｔｃｈｒａｔｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

图８～９为不同采样周期下，三通道舵偏量的
对比曲线。可看出，在切换增益相同的情况下，离

散控制器输出舵偏指令受采样周期影响，较大的

采样周期使得系统控制性能的快速性变差，存在

一定的控制滞后现象。

·２１·
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图８　滚转舵偏对比曲线
Ｆｉｇ．８　Ｄｅｆｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｕｔｐｕｔｓｏｆｒｏｌｌｒｕｄｄｅｒ

图９　偏航、俯仰舵偏对比曲线
Ｆｉｇ．９　Ｄｅｆｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｕｔｐｕｔｓｏｆｙａｗａｎｄｐｉｔｃｈ

图１０～１４分别为不同采样周期下各通道滑
模面切换函数与相轨迹对比曲线，在跟踪俯仰通

道过载指令时，参数不确定造成的扰动量一直较

大，因而该通道的切换控制量一直较大。较小的

采样周期 Ｔ会使切换函数曲线具有较好的收敛
性，进而可保证指令跟踪的精确性要求。反之，Ｔ
越大，离散时间状态的运动从初始状态出发，到达

切换面的时间越长，模态收敛速度就越慢，在带中

运动时反复超越理想滑模面的次数就越多，这便

对离散系统的指令跟踪造成了一定程度的精度

损失。

综上可得，在切换增益、趋近律系数确定的情

况下，系统采样周期是影响离散滑模控制跟踪性

能的主要因素，采样周期越小，控制器对指令的跟

踪精度越好，快速性越高。因此，在实际硬件系统

性能允许的范围内，应尽可能地减小系统采样

周期。

４　结论

研究了变外形航弹 ＢＴＴ自动驾驶仪的离散

图１０　滚转通道切换函数对比曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｃｕｒｖｅｓｉｎｒｏｌｌｃｈａｎｎｅｌ

图１１　偏航、俯仰通道切换函数对比曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｃｕｒｖｅｓｉｎｙａｗａｎｄｐｉｔｃｈｃｈａｎｎｅｌｓ

图１２　滚转通道滑模面相轨迹对比曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｉｎｒｏｌｌｃｈａｎｎｅｌ

滑模设计方法，建立了 ＢＴＴ控制仿射模型，通过
引入反馈线性化理论将原非线性耦合系统解耦为

独立的二阶线性子系统，然后对新的解耦系统模

型进行离散化处理，并将由弹翼作动延迟而引起

的各动力学系数偏差项作为模型不确定扰动，结

合离散滑模控制原理设计了航弹的 ＢＴＴ自动驾
驶仪。通过对比仿真分析，验证了所设计的离散

·３１·
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图１３　俯仰通道滑模面相轨迹对比曲线
Ｆｉｇ．１３　Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｉｎｐｉｔｃｈｃｈａｎｎｅｌ

图１４　偏航通道滑模面相轨迹对比曲线
Ｆｉｇ．１４　Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｉｎｙａｗｃｈａｎｎｅｌ

ＢＴＴ控制系统在时变参数存在较大摄动情况下对
指令跟踪的鲁棒性能，实现了各通道的解耦控制。

另外得出了采样周期对离散控制系统性能的影响

规律，较大的采样周期会引起动态跟踪的延迟和

误差，实际选取时需综合考虑实际硬件性能与期

望的指令跟踪精度要求。
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