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基于二阶滑模控制理论的新型滚转稳定控制器
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摘 要: 为了降低导弹飞行中不确定因素等对弹体滚转稳定的影响,设计两种新型基于二阶滑模控制理论的滚
转稳定控制器,即基于二阶滑模控制理论的控制器与基于 super-twisting算法的控制器.第一种控制器能够稳定地
控制滚转角收敛至期望值,而第二种控制器不仅能够有效降低气动参数不确定性对弹体滚转控制造成的影响,而
且能控制滚转角速度在有限时间内收敛至期望值,并有效抑制滑模算法固有的抖振现象.通过构造Lyapunov函数
对所设计控制器的稳定性进行理论验证,将所设计的两种控制器与基于线性滑模控制理论的控制器和基于终端
滑模控制理论的控制器进行仿真对比,并考虑不同攻角条件下气动参数的影响,以验证所设计的控制器的有效性、
快速性和鲁棒性.
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Novel roll stabilization controllers based on second-order sliding mode
control theory
WANG Wei1, SHI Xing-wei1†, LIN De-fu1, MAO Ning2
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Beijing Information Science & Technology University，Beijing 100192，China)

Abstract: In order to counteract the undesired performance resulted from the rolling instability during the engagement
phase, two novel methods for roll stabilization controllers based on the second-order sliding mode theory are proposed,
which are based on the second-order sliding mode and the super-twisting algorithm, respectively. The first method can
drive the roll angle converge to the desired value, while the second method not only can reduce the effect from the
uncertainties in the aerodynamical parameters, but also can drive the roll rate converge to the desired value in finite time
and stay in it. The chattering from the sliding mode algorithm can also be suppressed efficiently. The stabilization of
the proposed controllers can be verified by constructing the Lyapunov function. The two proposed controllers and other
reference controllers, which are respectively based on the linear sliding mode and the terminal sliding mode theories,
are simulated contrastly and the effect from dynamic parameters in different attack angles is taken into account. The
effectiveness, rapidity and robustness of the proposed controller is also verified by simulations.
Keywords: roll stabilization；sliding mode control；Lyapunov function；super-twisting algorithm；finite time convergence；
chattering free
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目前,现代战争呈现出复杂化、小型化、多样化的
趋势,这对精确制导武器制导控制系统的稳定性提出
了更高的要求.通常,精确制导武器大致可分为滚转
弹药和非滚转弹药两类.对于滚转弹药 (如小型导弹、
制导炮弹等),要求其在飞行中能保持恒速滚动,而对
于非滚转弹药 (如洲际弹道导弹等),要求其在运动过
程中保持零速滚动.但实际飞行中,由于受气动环境
影响,且存在各项干扰以及工艺误差等因素,弹体的

滚转很容易出现偏差甚至失稳,这些不确定因素给滚
转稳定控制器的设计增加了难度.传统的控制器多
采用线性控制理论进行设计,故存在控制精度不高、
反应时间过长等问题[1].因此,为应对上述问题,实际
工程中需要设计一个具有强抗扰动能力且反应速度

足够快的新型滚转稳定控制器.
滚转通道的气动参数具有强烈的不确定性和非

线性等特征,为方便模型建立与系统设计,通常假设
滚转通道与俯仰、偏航通道的气动影响无耦合.而传
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统的控制器主要基于经典控制理论的设计方式,这种
线性化的设计方式在应对气动参数不确定性和非线

性强烈的滚转通道时会存在一些误差,对弹体的滚转
稳定控制不足.为提高控制器的稳定性,随着现代控
制理论的发展,滑模控制等非线性控制理论逐渐被用
于应对上述问题.
滑模控制理论具有对强不确定性和非线性问

题的不敏感特性[2],备受诸多学者的广泛研究.文献
[3]通过滑模控制理论提出了一种精确鲁棒微分器,
大大降低了测量误差和噪声的影响;文献 [4]提出
了一种任意阶滑模控制方法,能够使系统在有限时
间内收敛;文献 [5]将滑模控制理论应用于一体化自
动驾驶仪制导系统中;文献 [6]进一步将该一体化自
动驾驶仪制导系统扩展至双控制导弹中;文献 [7]将
高阶滑模控制应用于导弹自动驾驶仪设计中,其效
果较为不错;文献 [8]采用二阶滑模控制设计了一种
导弹拦截器,其应对不确定因素的性能较为良好;文
献 [9]针对未知扰动界限进一步提出了一种自适应
增益的 super-twisting滑模控制器;文献 [10]通过采用
Lyapunov函数对文献 [9]中的控制器进行了进一步
优化.

受上述文献的启发,本文提出两种基于二阶滑
模控制理论的滚转稳定控制器设计方案,并采用
Lyapunov方法证明其稳定性.对所设计的两种控制
器进行仿真对比表明,所提出的基于super-twisting算
法的控制器具有更优异的控制性能.同时,考虑不同
攻角条件下的气动参数,在仿真中对比不同攻角条件
下各状态量的变化情况.仿真结果表明,所设计的控
制器对气动参数的不确定性和非线性有着不敏感的

特点,能够快速有效地控制弹体的滚转角速率,并有
效抑制滑模带来的抖振现象.

1 滚转通道的数学模型

通常在忽略弹体机动后,导弹在滚转面上的动力
学方程可通过二阶微分方程的形式表现出来.考虑
如下滚转通道的数学模型:

ϕ̈ = Cla sin 4ϕ− ωRRϕ̇+Kδδa. (1)

其中:ϕ, ϕ̇以及δa分别为滚转角、滚转角速度以及舵

偏角; Cla, ωRR以及Kδ分别为扰动系数、滚转速率带

宽以及舵偏角系数.式 (1)中右端第1项为扰动项,文
献[11-13]通过假设滚转角ϕ是小角度,将该项忽略不
计,将原系统转化为线性系统进行设计.但当导弹以
大攻角飞行时,扰动系数Cla相比小攻角时几乎增加
了10倍,此时,即使滚转角ϕ是小角度,该项也将对系
统产生明显的影响[14].文献 [15]对不同攻角条件下

的扰动系数Cla进行了讨论.因此在考虑控制器的设
计时,必须对扰动项进行考虑.
考虑系统 (1)的状态空间模型,定义状态变量如

下:x1 = ϕ, x2 = ϕ̇, δa = u,则系统 (1)可化为如下二
阶系统形式:

ẋ1 = x2, (2)

ẋ2 = −ωRRx2 +Kδu1 + f(x). (3)

很明显,当滚转角ϕ = 0时,系统 (2)和系统 (3)是线性
系统,很容易设计经典PI控制器使系统实现期望的
控制性能.但当进行高机动大攻角飞行时,非线性项
Cla sin(4x1)的存在使得经典PI控制器不能保证足够
稳定的控制性能.因此,基于滑模控制理论的思想,本
文先后设计两种二阶滑模变结构控制器,在考虑气动
参数不确定性和非线性的情况下,使弹体的滚转角和
滚转角速率迅速收敛至期望值,并保持稳定状态.

2 基于二阶滑模控制理论的控制器

将系统(2)和系统(3)改写为如下形式:

ẋ1 = x2, (4)

ẋ2 = −ωRRx2 +Kδu1 + f(x). (5)

其中: f(x)=Cla sin(4x1),很明显f(x) ⩽ ClaM ,ClaM
为升力系数的最大值.
选取滑模面为

s1 = x1 − ϕd(t). (6)

其中:ϕd(t) =
w
ϕ̇ddt,而 ϕ̇d则是所期望的滚转角速

度,所期望的滚转加速度为0,即 ϕ̈d(t) = 0.那么对滑
模面(6)连续求二次导数可得

ṡ1 = ẋ1 − ϕ̇d, (7)

s̈1 = ẋ2 − ϕ̈d(t) = −ωRRx2 +Kδu1 + f(x). (8)

设计二阶滑模控制器如下:
u1 =

1

Kδ
(−b1ṡ1 − b2s1 − (ClaM + δz)sgn(s1) + ωRRx2).

(9)

其中: b1, b2为控制增益; δz为增量.
将控制器(9)代入(8)可得

s̈1 = −k1ṡ1 − k2s1 − (ClaM + δz)sgn(s1) + f(x).

(10)

构造如下函数:

F (s1) = k2s1 + (ClaM + δz)sgn(s1)− f(x), (11)

则

s1F (s1) = k2s
2
1 + (ClaM + δz)|s1| − s1α(x) ⩾
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k2s
2
1 + (ClaM + δz)|s1| − |s1|Cla ⩾

k2s
2
1 + δz|s1| > 0. (12)

构造Lyapunov函数如下:

V1 = 0.5ṡ21 +
w s1

0
F (τ)dτ . (13)

由式(12)可知,V1 ⩾ 0.对式(13)求导可得

V̇1 = ṡ1s̈1 + F (s1)ṡ1 =

− k1ṡ
2
1 − k2s1ṡ1 − ṡ1(ClaM + δz)sgn(s1)+

ṡ1α(x) + F (s1)ṡ1 =

− k1ṡ
2
1. (14)

当 ṡ1 ̸= 0时,有 V̇1 < 0,所以系统(4)和系统(5)必
然会在有限时间内趋近于滑模面,最终将稳定于滑模
面上运动直至到原点[16-17],即s1 = ṡ1 = 0,实现滚转
角ϕ对期望滚转角ϕd(t)的跟踪.弹体滚转角能迅速
收敛至期望状态,并保持稳定的状态进行滚动,但滚
转角速度的控制仍出现剧烈抖振.为解决弹体滚转
角速度的抖振问题,本文提出一种基于super-twisting
算法的滑模变结构控制器设计方法,可以有效抑制抖
振,使弹体的滚转角速度能快速、稳定地收敛于期望
值.

3 基于super-twisting算法的控制器
针对系统 (2)和系统 (3),直接采用二阶滑模控制

器可以鲁棒地控制滚转角,但相对于滚转角速度仅是
低阶滑模,故而滚转角速度的变化存在剧烈抖振.为
达到稳定控制滚转角速度的目的,本文提出一种基于
super-twisting(ST)算法的新型鲁棒控制器设计方法.
该控制器能够使弹体滚转角速度迅速收敛至期望值,
且能很好地抑制抖振,从而达到鲁棒控制滚转角的目
的. ST算法是一种针对系统相对度为 1的二阶滑模
控制算法[18].很明显,若想直接控制滚转角速度,则
令其系统的相对度为1.
选取滑模面为

s2 = x2 − ϕ̇d. (15)

其中: s2为滑模变量; ϕ̇d为所期望的滚转角速度,是
常值.
设计基于ST算法的二阶滑模控制器如下:

u2 = − 1

Kδ

(
k1|s2|

1
2 sign(s2) +

w
k2sign(s2)dt

)
+

ωRRx2

Kδ
, (16)

其中k1, k2为控制增益.
定理1 针对系统(2)和系统(3),采用滑模面(15)

以及基于ST算法的二阶滑模控制器 (16),存在增益
k1 > 0, k2 > 0,使系统 (2)和系统 (3)处于全局稳定状

态.
证明 对式(15)求导可得

ṡ2 = ẋ2 − ϕ̈d =

Cla sin(4x1)− ωRRx2 +Kδu2. (17)

将式(16)代入(17)可得

ṡ2 = −k1|s2|
1
2 sign(s2)−

w
k2sign(s2)dt+ e(x),

(18)

其中

e(x) = Cla sin(4x1). (19)

将系统(18)进行变量替换,令

z1 = s2, (20)

z2 = −
w
k2sign(s2)dt+ e(x), (21)

那么系统(18)可转化为

ż1 = −k1|s2|
1
2 sign(s2) + z2, (22)

ż2 = −k2sign(s2) + ė(x). (23)

很明显, ė(x) = 4Clax2 cos(4x1) ⩽ 4Clax2 < L,该项
为有界扰动.
定义Lyapunov函数如下:

V2 = ξTPξ. (24)

其中: ξT = [ξ1, ξ2] = [|z1|
1
2 sign(z1), z2], P为正定对

称常矩阵,则有

ξ̇ =
1

|ξ1|
Aξ + α(z). (25)

其中

A =

−1

2
k1

1

2
−k2 0

 ,

α(z) =

[
0

ė(x)

]
= 0

4Cla(z1 + ϕ̇d) cos
(
4

w
(z1 + ϕ̇d)dt

) ,

很明显,存在β > 0,使∥α(z)∥2 < L < βL∥ξ∥2.
对式(24)求导,同时考虑式(25),可得

V̇2 = ξ̇TPξ + ξTP ξ̇ =

1

|ξ1|
ξT(ATP + PA)ξ + 2ξTPα(x) =

− 1

|ξ1|
ξTQξ + 2ξTPα(x), (26)

其中ATP + PA = −Q.矩阵Q同样为正定对称常矩

阵,P与Q之间为算术李雅普诺夫方程相关.当且仅
当k1 > 0, k2 > 0时,矩阵A为Hurwitz矩阵,那么对于
任意正定对称常矩阵Q = QT > 0,必存在唯一正定
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对称常矩阵P = PT > 0,满足式(16)[19].
考虑 ∥ξTP∥2 ⩽ ∥P∥2∥ξ∥2, ξTQξ ⩾ λmin(Q)

∥ξ∥22,故有

V̇2 < −
( 1

|ξ1|
λmin(Q)− 2βL∥P∥2

)
∥ξ∥22. (27)

当β < λmin(Q)/(2L|λ1|∥P∥2)时, Lyapunov函数
V2 > 0, V̇2 < 0,即系统 (18)全局稳定[20],故在基于ST
算法的二阶滑模控制器 (16)的作用下,可使系统 (2)
和系统(3)处于全局稳定状态. 2
4 仿真分析

本文通过Matlab进行数值仿真.一方面,本文对
比上述两种控制器的控制性能,突出所设计的基于
ST算法控制器的快速收敛特性以及对其滑模抖振的
良好的抑制效果;另一方面,本文考虑到大攻角条件
下气动参数的剧烈变化,在不同攻角条件下对所设计
的基于ST算法的控制器进行仿真,验证所设计控制
器的有效性与普适性.表1给出了气动参数的变化范
围.

表1 气动参数[15]

定义 符号 取值

扰动系数 Cla [0, 140]

滚转速率带宽 ωRR 5 rad / s

舵偏角系数 Kδ [1 200, 2 700]

不同攻角条件下扰动系数和舵偏角系数的变化

如图1所示.
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图 1 气动参数变化

两种控制器的设计参数分别如下:所设计的基

于二阶滑模控制理论的控制器参数为: b1 = 8, b2 =

100,ClaM = 140, δz = 140.所设计的基于ST算法的
控制器参数为: k1 = 100, k2 = 8.为比较所设计的控
制器与目前基于滑模控制理论的控制器的区别,将所
提出的两种控制器与基于线性滑模控制理论 (LSM)
以及终端滑模控制理论 (TSM)的控制器进行仿真对
比.这两种控制器设计如下:

LSM :

s3 = x2 + ρx1,

u3 = (−k3sign(s3) + ωRRx2)/Kd;

(28)

TSM :

s4 = x2 + ρx
p/q
1 ,

u4 = (−k4sign(s4) + ωRRx2)/Kd.

(29)

其中:增益参数分别为k3 = k4 = 100, ρ = 1, p/q =

3/5.仿真初始条件选择如下:ϕ(0) = 360◦, ϕ̇(0) =

− 5π rad/s;期望滚转角速度为零,表示为 ϕ̇d =

0/ (rad/s).步长选取为1 ms,攻角为16◦时的仿真结

果如图2所示.
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图 2 滚转角及滚转角速率变化

图 2(a)为滚转角速度在 4种控制器作用下的变
化曲线,图2(b)为滚转角在4种控制器作用下的变化
曲线.通过对比图2(a)和图2(b)可以看出,基于LSM、
TSM的控制器虽然抖振抑制效果良好,但角速率
曲线具有无限时间收敛的趋势,不能于短时间收敛
至零,且这两种控制器本质上存在控制量的剧烈抖
振.而所设计的基于ST算法的控制器收敛速度更快,
滚转角速度能在有限时间内收敛至零,且收敛曲线平
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滑,对抖振的抑制效果相对较好.由此可以得出,所设
计的基于ST算法的控制器具有更为优异的控制性
能.
为验证所设计的基于ST算法的控制器的有效

性和普适性.考虑不同攻角条件下气动参数的不确
定性,对以下两种情况进行仿真分析.情况一:弹体以
10转每秒的速度进行稳定滚转,即 ϕ̇d = 20π rad/s;
情况二:弹体滚转速度为零,保持不滚状态,即 ϕ̇d =

0 rad/s.
情况一仿真结果由图3给出.图3(a)为弹体滚转

角速度的变化情况,图 3(b)为弹体滚转角的变化情
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图 3 情况一仿真结果

况,图3(c)为弹体滚转角速度变化率的变化情况,图
3(d)为控制器的控制指令变化情况.
由图3(a)可知:弹体滚转角速度约在0.18 s处趋

于稳定,达到期望的滚转角速度,收敛速度快,而且在
不同攻角条件下,滚转角速度的收敛轨迹几乎一致;
由局部放大图可以看出,仅在大攻角时有着轻微波
动,但波动幅度很小,在可接受的范围内,表明该控制
器具有对气动干扰的不敏感特性,以及对滑模运动特
有的抖振现象的良好的抑制效果.在图3(b)中,弹体
的滚转角在稳定后呈线性变化,表明弹体处于稳定地
匀速滚转状态,同样,在不同攻角条件下,其变化轨迹
基本一致,局部放大图也验证了所设计的控制器的有
效性.由图3(c)可知,最终滚转角速度变化率在零附
近有轻微波动,对图3(a)和图3(b)的正确性进行了验
证.图 3(d)呈现了控制器在不同攻角条件下的工作
状态,从局部放大图可以看出,控制量的波动幅度随
着攻角的增大而略有增加.综上可知,该控制器可以
有效控制滚转角速度于有限时间内收敛至期望角速

度,实现弹体的稳定滚转.
情况二仿真结果由图4给出.图4(a)为弹体滚转

角速度变化图,可知弹体滚转角速度快速收敛至零,
收敛时间约小于0.1 s,从其收敛速度可得出,弹体攻
角越大,其收敛速度相对较慢,但该收敛速度以及收
敛后的状态满足实际需求,表明该控制器能够很好地
抑制大攻角时气动参数的剧烈变化.图 4(b)为控制
量的变化图,可以看出,当攻角增大时,弹体的控制量
相对增大,以达到对弹体滚转的控制效果.
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图 4 情况二仿真结果
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综合以上两种仿真情况可知,本文设计的基于
ST算法的控制器不但能够有效控制弹体保持恒速滚
转,而且可以控制弹体保持不滚的状态.该控制器对
气动参数不确定性具有良好的不敏感特性,且反应速
度快,能较好地解决弹体飞行中的滚转稳定问题.

5 结 论

本文提出了两种基于二阶滑模控制理论的滚转

稳定控制器设计方案.两种控制器均能快速稳定控
制弹体滚转角,值得注意的是,第二种基于ST算法的
控制器设计方案,相较于第一种控制器有着更好的控
制性能,与已有滑模控制器相比控制量不存在剧烈抖
振.通过采用ST算法使整个系统对扰动项的不确定
性和非线性具有良好的鲁棒性,能够使弹体的滚转角
速率迅速收敛至期望值.同时,由于ST算法的特性,
系统的抖振得到了很好的抑制,且算法构成较为简
洁,易于设计与应用.该控制器的设计可以解决弹体
飞行中的滚转控制问题,仿真结果验证了上述性能.
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