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攻角约束的敏捷机动自适应滑模控制方法
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摘要 : 针对航天器大攻角敏捷机动控制问题，基于直接力/气动力复合控制策略，提出攻角约束下航天器自适应滑模姿

态控制方法。首先，建立纵向直接力/气动力复合控制模型和侧向喷流干扰模型，通过设计考虑攻角约束的预设性能非线性

映射函数，将攻角约束的俯仰通道姿态控制问题转换为无约束的攻角误差调节控制问题；其次，设计攻角误差启发的非线

性积分型滑模面，在反演控制框架下，提出侧向喷流干扰自适应估计的积分反演滑模控制方法，保证对侧向喷流干扰上界

的在线估计，实现大攻角敏捷精准控制。最后，基于Lyapunov稳定性理论，证明了所设计的闭环控制系统的渐近稳定性。

数值仿真表明：所提方法相比经典滑模控制方法，稳态时间缩短了 79.16%，超调量减小了 24.68%，舵偏能量消耗减小了

34.54%。
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Adaptive Sliding Mode Agile Maneuver Control Method with 
Attack Angle Constraints

ZHANG Xuan1, CHEN Shengze1, WANG Zihan2

(1. China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing, 100076; 2. Beijing Institute of Technology, Beijing, 100081)

Abstract: An adaptive sliding mode control method for spacecraft with attack angle constraints is proposed based on a direct 

force/aerodynamic composite control strategy for agile maneuvering control at high angles of attack. Firstly, a longitudinal direct force/

aerodynamic composite control model and a lateral jet interference model are established respectively. By designing a prescribed 

performance nonlinear mapping function, the attitude control problem of the missile body pitch channel with attack angle constraints 

can be transformed into an unconstrained angle of attack error adjustment control problem. Secondly, an attack angle error-based 

nonlinear integral sliding mode surface is designed. Under the framework of Backstepping control, an integral Backstepping sliding 

mode control method for adaptive estimation of lateral jet interference is proposed, in which the upper bound of lateral jet interference 

can be estimated online to achieve agile and accurate control. Finally, based on Lyapunov stability theory, the asymptotic stability of the 

designed closed-loop control system is analyzed. Numerical simulation results demonstrate that compared to the classical sliding mode 

control method, the proposed method reduces steady-state time by 79.16%, overshoot by 24.68%, and energy consumption by 34.54%.

Keywords: direct force/aerodynamic force; prescribed performance; adaptive sliding mode; attitude control; agile control

0　引 言

末制导阶段 30~40g的大过载［1］需求，对航天器

的机动能力及其控制系统提出了巨大挑战。当前针对

航天器的控制系统设计方式主要分为两类：一类是采

用纯气动舵控制的方式实现对航天器姿态的控制［2-3］。

田辈辈等［4］采用自适应动态规划算法，设计了一种

鲁棒最优导弹自动驾驶仪，但并未考虑约束条件下的

系统快速响应问题。戴世聪等［5］考虑执行机构饱和

约束，设计了一种抗饱和控制器，解决了飞行器饱和

系统稳定性和快速性的矛盾。Guo等［6］在考虑执行器

饱和约束下，基于齐次理论，设计了有限时间的积分

滑模控制方法，保证系统误差在有限时间内收敛到

零，但没有针对滑模控制的抖振问题进一步处理。熊

佳富等［7］针对自动驾驶仪设计问题，提出了基于扩

张状态观测器的滑模控制律，实现了系统在外界未知

干扰下对指令信号的精准快速跟踪。总之，采用纯气
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动舵控制的方式，虽然已经取得了较好的研究成果，

但由于其仅依赖气动舵产生气动力和力矩，建立姿态

的过程较慢，难以满足航天器敏捷机动要求。另一类

是采用直接力/气动力复合控制［8］的方式，实现对航

天器的敏捷控制。于靖等［9］基于直接力思想，引入

干扰观测器，设计了自适应滑模控制律，实现了外界

干扰条件下对临近空间飞行器的稳定姿态控制。孙笑

云等［10］针对着舰过程的强时变性和参数不确定性，

提出了一种自适应模糊控制方法，对比分析了直接力

控制方案和常规控制方案的优缺点，明确了直接力控

制方案在系统动态性能控制方面的优越性。潘瑾瑜

等［11］针对俯仰通道的姿态控制问题，设计了基于有

限时间的辅助滑模控制律，在保证对系统不确定性估

计的基础上，实现对俯仰通道的稳定控制。尽管上述

文献均采用直接力/气动力复合控制，相对于纯气动

舵控制方式，在敏捷控制方面取得了较大的进步。但

上述文献均未考虑直接力引起的侧向喷流干扰影响，

难以反映导弹在实际飞行环境下直接力/气动力复合

控制的耦合问题，降低了弹体姿态控制动态特性与稳

态性能。

基于上述研究工作，本文针对航天器大攻角敏捷

控制问题，考虑直接力/气动力复合控制中存在的侧

向喷流干扰，提出了攻角约束下航天器自适应滑模姿

态控制方法。通过定义攻角约束的预设性能非线性映

射函数，将有约束弹体攻角控制问题转换为无约束攻

角误差调节问题，随后，基于 Backstepping 控制框

架，设计了自适应滑模控制器，在部分模型信息未知

情况下，通过自适应律在线估计干扰参数的上界，提

升了航天器俯仰通道大攻角控制系统的动态性能。

1　直接力/气动力复合控制航天器数学模型

本文只分析其俯仰通道的运动学和动力学模型，

即建立航天器纵向平面的刚体模型。

1.1　航天器纵向刚体模型

航天器纵向刚体模型可描述为如下形式［12］：
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V̇ =
T cos α - D - mg sin θ

m

θ̇ =
T sin α + L - mg cos θ

mV
α̇ = ωz - θ̇
ω̇z =

Mz + KF Fdir Ldir

Jz

ẋ = V cos θ
ẏ = V sin θ

（1）

式中    V，θ，α，ωz，x，y 分别为航天器的飞行速度、

弹道倾角、攻角、俯仰角速度、射程和高度；T为主

发动机推力；D为阻力；m为航天器质量；L为升力；

Mz为俯仰力矩；KF 为侧喷干扰系数；Fdir为姿控发动

机产生的直接力；Ldir为直接力距离质心的距离；Jz为

俯仰通道转动惯量；g为当前高度下的重力加速度，

g = g0 R2 ( )R + y
2
，g0 为地球表面的重力加速度，g0=

9.81 m/s2，R为地球半径，R=6.371×106 m。

同时，考虑到航天器飞行状态约束、输入饱和约

束，航天器飞行状态和舵偏角需要满足如下约束：

ωz ∈ [ ]-200 (° ) /s, 200 (° ) /s α ∈ [ ]-5°,5°

δ̇z ∈ [ ]-180 (° ) /s, 180 (° ) /s δz ∈ [ ]-30°,30°
（2）

1.2　航天器升力、阻力、推力和俯仰力矩模型

由文献［12］可知，航天器升力的表达式为

L =
1
2
ρV 2SrefCL （3）

式中    ρ为空气密度；CL为升力系数；Sref为航天器的

参考面积。

阻力的表达式为

D =
1
2
ρV 2SrefCD （4）

式中    CD为阻力系数。

俯仰力矩由两部分组成，气动力产生的俯仰力矩

及直接力产生的俯仰力矩，表达式为

Mz =
1
2
ρV 2Sref LrefCmz + Fdir Ldir （5）

式中    Cmz为俯仰力矩系数；Lref为航天器的参考长度。

1.3　航天器侧向喷流干扰模型

当航天器采用直接力/气动力复合控制时，姿控

发动机工作产生的喷流会对航天器周围的横向喷流造

成干扰。横向喷流与航天器的气流交叉形成复杂的流

场，且在流场内会产生分离激波和弓形激波［13-14］等复

杂现象，这种现象被称为侧向喷流干扰效应。这种干

扰与航天器的马赫数、弹体外形、空气密度等密切相

关，具有很大的非线性和不确定性，对复合控制系统

的设计产生较大影响，因此有必要对其进行建模并

分析。

本文采用干扰因子KF来描述侧向喷流干扰对直接

力的影响。影响干扰因子的因素主要有攻角、马赫数

和舵偏角等。本文中，将干扰因子简化为与攻角和舵

偏角有关的非线性函数，即：

KF = KF0 + KF(α) + Kδz
δz （6）

式中    KF0 为标称状态下的干扰因子；KF (α )为攻角引

起的干扰因子的增量；Kδz
为舵偏角引起的干扰因子的

增量；δz为俯仰通道舵偏角。
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2　俯仰通道大攻角控制模型

本文主要考虑对航天器进行大攻角精准控制，重

点关注攻角响应的动态性能与瞬态性能，因此，选取

α、ωz作为状态变量。基于前述建立的侧向喷流干扰

模型，将系统表述为如下形式：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

α̇ = ωz - θ̇
ω̇z =

Mz

Jz

+ ξ ( )ωz

（7）

式中    ξ (ωz )为由侧向喷流干扰引起的模型不确定性；

θ̇为弹道倾角的变化率，进一步考虑需满足如下不

等式：

ξ (ωz ) ≤ μ0|ωz | （8）

式中    μ0为未知常数，μ0 > 0。

定义状态变量x = [ x1，x2 ]
T

= [α，ωz ]
T
，可得：

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ẋ1 = x2 - θ̇
ẋ2 =

u
Jz

+ ξ ( )ωz

（9）

式中    u为俯仰通道力矩；Jz为俯仰通道转动惯量。

为不失一般性，选择预设性能函数为

χ (t ) = ( χ0 - χ∞ )e-γt + χ∞ （10）

式中    χ0为误差响应曲线的最大超调量，χ0 > 0；χ∞为

误差收敛后的稳态误差， χ
∞ > 0； γ为误差收敛速

率，γ > 0。

设攻角信号指令为 x1c，且 ẋ1c已知，定义攻角跟踪

误差为

e1 = x1 - x1c （11）

为了达到期望的跟踪性能，跟踪误差应该满足如

下表达式：

-μχ (t ) < e1(t ) < μχ (t ) （12）

式中    μ为大于0的常数；χ (t )为预设性能函数。

定义误差转换函数如下：

e1(t ) = χ (t ) S (ζ ) （13）

式中    ζ为新的转换误差；S (ζ )为一个严格单调递增

的函数，定义为

S (ζ ) =
μ ( )eζ - e-ζ

eζ + e-ζ （14）

可得：

-μ < S (ζ ) < μ；limζ → +∞S (ζ ) = μ， limζ → -∞S (ζ ) = -μ。
可得：

ζ̇ (t ) = M ( x2c - θ̇ - x1c - e1 χ̇
χ ) （15）

式 中    M 为 一 个 有 界 变 量 ， M =
1
2χ ( 1

φ ( )t + μ
-

1
φ ( )t - μ ) > 0；x2c代表虚拟控制量，即为俯仰角速度的

期望ωzc。

3　控制器设计

本节选用预设性能控制方法，通过引入自适应

律，设计航天器直接力/气动力复合控制器。

步骤 1：根据攻角误差定义式，结合误差转换函

数，设计关于新的转换误差的积分型滑模面如下：

ì
í
î

ïï

ïï

s1 = ζ + k1G1( )ζ ζI

ζ̇I = ζ
（16）

式中    k1 为设计参数，k1 > 0；G1(ζ )的表达式由下式

确定：

Gi(e) =

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

ϵ i sin
πe
2ϵ i

|| e < ϵ i

ϵ i sgn ( )e || e ≥ ϵ i

（17）

式中    e为误差；ϵ i为一个与误差有关的量，通过改变

ϵ i的值可以获得期望的动态特性。sgn ( ⋅ )为符号函数，

定义为

sgn ( x) =
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

1 x > 0

0 x = 0

-1 x < 0

（18）

求导可得：

ṡ1 = M ( x2c - θ̇ - x1c - e1 χ̇
χ ) + k1G1(ζ ) ζ （19）

设计虚拟控制量 x2c为如下形式：

x2c = θ̇ + x1c +
e1 χ̇
χ

- 1
M (k1G1(ζ ) ζ + c1 sgn (s1 ) + c2 s1 )  （20）

式中    c1，c2为设计参数，均大于0。

步骤2：对于角速度环，定义误差 e2 = x2 - x2c，设

计如下的非线性积分型滑模面：

ì
í
î

ïï
ïï

s2 = e2 + k2G2( )e2 e2I

ė2I = e2

（21）

式中    e2I为角速度误差积分量。

求导可得：

ṡ2 =
u
Jz

+ ξ (ωz ) - ẋ2c + k2G2(e2 )e2 （22）

基于Backstepping框架，设计控制量u = Mzc如下：

u = Jz (-c3 sgn ( s2 ) - c4 s2 + ω̇zc - k2G2 (e2 )e2 - ξ̂ (ωz ) )  （23）

式中    c3，c4为设计参数，均大于0；ξ̂ (ωz )用来补偿模

型不确定性，ξ̂ (ωz ) = μ̂0|ωz |，表示不确定项 ξ (ωz )的估

计值；μ̂0为未知参数μ0的估计值。

设计自适应律 μ̇̂0为

μ̇̂0 = λ0 s2|ωz | （24）
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式中    λ0为自适应增益，λ0>0。

值得注意的是，参数自适应律主要用来估计不确

定性侧向喷流干扰的上界。因此，与经典的干扰观测

器和扩张状态观测器［15］等相比，本文所设计的控制

律不依赖于模型信息，具有较强的鲁棒性。

为了避免姿控发动机的浪费，最大化发挥气动舵

的连续控制作用和直接力的快速响应能力，提出了一

种基于攻角偏差的指令分配算法。

其具体的分配逻辑如下：

ì
í
î

M1 = Mzc - Mdir, M2 = Mdir t ≤ TF

M1 = Mzc, M2 = 0 t > TF

（25）

式中    M1 为气动力子系统产生的力矩；M2 为姿控发

动机产生的力矩；Mdir 为直接力产生的俯仰力矩，

Mdir = Fdir Ldir；TF=0.2 s。

4　稳定性分析

选取Lyapunov函数如下：

V =
1
2

s2
1 +

1
2

s2
2 +

1
2λ0

μ͂2
0 （26）

式中    μ͂0 = μ0 - μ̂0。

可得：

V̇ ≤ -c1| s1 | - c2 s2
1 - c3| s2 | - c4 s2

2 （27）

式中    c1，c2，c3，c4为需要设计的大于0的参数，计算

可知 V̇ < 0。通过上述稳定性分析，可知所设计的控

制器能够实现对指令的稳定跟踪，能够保证闭环系统

的稳定性。

5　设计结果分析

5.1　参数设置

初始弹道倾角 θ0=0°，初始俯仰角 ϑ0=0°，初始攻

角 α0=0°，初始俯仰角速度ωz0=0 （°）/s，初始位置为

（0，0），取指令攻角为 20°，预设性能函数参数设定

为：μ=30，χ0=2°，χ∞=0.01°，γ=9。非线性函数参数

ò2 = 0.01， k1=3， k2=15， c1=0.1， λ0=2， c2=10， c3=1，

c4=30，KF0=1，Kδz
=0.1。

与经典滑模控制方法［16］进行对比仿真，其控制

律表达式如下所示：

u = Jz( )-c3 sgn ( s2 ) - c4 s2 + ω̇zc （28）

5.2　仿真曲线

通过采用本文所设计的自适应滑模控制方法，航

天器敏捷机动仿真结果如图1~5所示，分别为航天器

的弹道倾角、俯仰角、俯仰角速度及攻角等的飞行状

态对比。

本文方法设计的控制系统使得稳态时间在

0.297 s 左右，超调量为 3.12%；采用滑模控制方法

设计的控制系统的稳态收敛时间在 1.425 s左右，超

调量为 27.8%。因此，采用本文提出的敏捷控制方

图1　弹道倾角

Fig.1　Flight path angle

图2　俯仰角

Fig.2　Pitch angle

图3　俯仰角速度

Fig.3　Pitch rate
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法，系统稳态收敛时间缩短了 79.16%，超调量减小

了 24.68%。

相应的，在图3中，滑模控制方法产生的俯仰角

速度也较大。而由于滑模控制方法导致的攻角超调较

多，会带来控制量振荡的问题，由于有舵偏饱和的约

束，其舵偏角在-30°到 30°之间振荡，当攻角达到指

定值时，由于滑模控制的切换控制的原理，导致舵偏

角仍然会有小的抖振。将舵偏角的绝对值对时间求积

分来表征此过程中能量的消耗，本文方法的能量消耗

为 31.52，而滑模控制方法消耗的能量为 48.15，相比

之下，本文方法的能量消耗降低了34.54%。

5.3　参数影响分析

本节给出了不同控制器参数对控制效果的影响分

析，具体如表1所示。

当增大符号项前的系数（c1，c3）时，系统的抗干

扰能力变强，但符号项的存在会使得控制量抖振，从

而影响控制效果，使得被控攻角超调较大；当减小符

号项前的系数（c1，c3）时，系统的抗干扰能力变弱，

由于符号项前的系数变小，控制量变得更为平稳，但

控制系统的响应略微变慢，其具体效果如图 6、图 7

所示。

当增大控制器的参数 c2 时，即对应表 1中的第 4

组参数，由于控制器中角度环的反馈增益变大，控

图4　攻角

Fig.4　Attack angle

图5　升降舵偏角

Fig.5　Elevator deflection angle

表1　不同控制器参数对控制效果的影响

Tab.1　Parameter impact analysis

参数选择

本文选取参数

第1组对比参数

第2组对比参数

第3组对比参数

第4组对比参数

第5组对比参数

第6组对比参数

c1

0.1

1

0.05

0.1

0.1

0.1

0.1

c2

10

10

10

5

15

10

10

c3

1

5

0.5

1

1

1

1

c4

30

30

30

30

30

20

35

图6　控制器参数（c1,c3）对控制效果的影响

Fig.6　Control effort of parameter（c1,c3）

图7　控制器参数（c1,c3）对控制量的影响

Fig.7　Air rudder effort of parameter（c1,c3）
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制系统的响应速度增快，但相应地会产生较大的超

调，反而影响系统的整体性能；当减小控制器的参

数 c2 时，即对应表 1中的第 3组参数，控制器中角度

环的反馈增益变小，使得控制系统的响应速度变慢，

控制系统的超调减小，但相应的收敛速度也会变慢，

对系统的整体性能有一定影响，其具体结果如图 8

所示。

当增大控制器的参数 c4 时，即对应表 1中的第 6

组参数，控制器中角速度环的反馈增益变大，使得控

制系统的响应速度增快，但相应地会产生较大的超

调，反而影响系统的整体性能；当减小控制器的参数

c4 时，即对应表 1中的第 5组参数，控制器中角速度

环的反馈增益变小，使得控制系统的响应速度变慢，

控制系统的超调减小，但相应的收敛速度也会变慢，

对系统的整体性能有一定影响，其具体结果如图 9

所示。

6　结束语

本文针对直接力/气动力航天器敏捷机动复合控

制问题，提出了一种攻角约束下的敏捷机动自适应滑

模控制方法，设计了考虑攻角约束的预设性能函数和

攻角误差触发的非线性积分型滑模面，结合自适应估

计反步滑模控制方法，实现了航天器大攻角约束的敏

捷机动控制。通过仿真对比试验，证明了所设计的闭

环系统的稳态性能与瞬态性能的优越性，且仅需较少

的舵偏能量消耗。

需要注意的是，本文采用的Backstepping框架中

的虚拟控制量 x2c 含有弹道倾角导数信息。弹道倾角

导数在飞行过程中不可直接测量，存在解算偏差，对

控制精度产生影响。
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