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摘 要: 为了提高再入弹头命中精度和机动突防能力,将质量滑块和单框架控制力矩陀螺 (SGCMG)配合使用,以在

弹头再入全过程中产生足够的姿态控制力矩.针对再入系统物理参数及外界环境干扰的不确定性,利用反演方法设

计再入弹头姿态自适应控制器. 该控制器可以对转动惯量不确定性进行自适应补偿,并且有效抑制力矩干扰对姿态

控制系统的影响.对某型再入弹头的仿真研究表明,所提出的控制器可以实现姿态角的良好跟踪.
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Abstract: To improve the impact accuracy and maneuvering penetration ability of reentry warhead, hybrid actuators with

single gimbal control moment gyroscopes(SGCMGs) and moving masses are applied to produce the sufficient moment for

attitude control during the whole reentry process. Taking into account the uncertainty of physical parameters and external

environment disturbances, the adaptive attitude controller is designed based on the backstepping control method, which can

implement adaptive compensation to the uncertainty of moment of inertia and inhibit the effects of the moment disturbances

to the attitude control system effectively. Simulation results show that the adaptive backstepping controller has a good

tracking performance, and the attitude control strategy is feasible.

Keywords: ballistic missile；reentry control；adaptive backstepping control

0 引引引 言言言

为了提高再入弹头的命中精度和机动突防能力,

必须对再入弹头进行末制导,而姿态控制技术是再入

弹头末制导所急需解决的关键问题之一.

目前,再入弹头姿态控制主要包括: 推力矢量控

制、气动舵面控制、变质心控制等方案.实践发现,气

动舵面控制方案存在高温烧蚀、大气稀薄时机动性能

较低等问题[1]. 推力矢量控制会随着燃料消耗造成弹

体质心变化,同时来流与喷流之间的相互作用会对再

入弹头产生一定程度的干扰[2]. 变质心控制策略虽然

不存在高温烧蚀等问题,但其控制能力对外部环境依

赖较多, 在大气密度稀薄时, 机动能力偏弱[3-4].受航

天器姿态控制的启发, 文献 [5]提出了基于质量滑块

和SGCMG两执行机构的复合控制方案, SGCMG可

以弥补质量滑块控制力矩输出的不足,质量滑块产生

的气动力矩可以为SGCMG进行卸载,实现优势互补.

针对再入弹头的姿态控制问题,一般采用 PID、

反馈线性化等方法. 然而,质量滑块的移动、SGCMG

的转动及燃料的消耗都会引起系统转动惯量参数的

不确定性, 导致各通道间耦合严重, 使得系统模型具

有非线性、强耦合性和不确定性[6]. 常规方法难以满

足高性能的控制需求,而自适应反演控制可以有效克

服以上问题:自适应控制可以对不确定参数进行准确

估计, 提高控制精度[7]; 反演控制无需对系统进行线

性化处理[8]. 文献 [9]针对复合执行机构控制的再入

弹头, 基于反演方法进行了非线性控制系统的设计,

但是未考虑物理参数和力矩干扰等不确定因素的影

响;文献 [10]对非线性飞行系统进行了自适应反演控

制律研究,控制性能明显改善, 但控制系统对执行机

构的动态特性考虑较少.
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针对采用质量滑块和 SGCMG复合执行机构的

再入弹头姿态控制问题,本文基于反演方法, 考虑再

入系统模型的非线性、强耦合性和不确定性,以及模

型中存在的SGCMG动态特性、质量滑块动态特性和

力矩干扰等不确定因素,设计了姿态自适应反演控制

系统,可以对转动惯量不确定性进行自适应补偿,并

且有效抑制力矩干扰对姿态控制系统的影响,提高复

合控制模型的姿态控制精度和鲁棒性.

1 再再再入入入弹弹弹头头头动动动力力力学学学模模模型型型及及及问问问题题题描描描述述述

1.1 再再再入入入弹弹弹头头头动动动力力力学学学模模模型型型

参照文献 [5],再入弹头采用𝑛个 SGCMG和 2个

质量滑块作为姿态控制执行机构,系统各部分均为刚

体,再入系统转动动力学方程可表示为[11]

𝐽𝜔̇𝑏
𝑖𝑏 + 𝜔𝑏×

𝑖𝑏 (𝐽𝜔𝑏
𝑖𝑏 + ℎ) =𝑀𝑑 +𝑀𝑐 +𝑀𝑠 +𝑀𝑔. (1)

其中: 𝐽为系统总转动惯量; 𝜔𝑏
𝑖𝑏为本体系 (𝑏系)相

对于惯性系 (𝑖系)的角速度在本体系中的投影; ℎ为

SGCMG系统角动量; 𝑀𝑑为空气阻尼力矩; 𝑀𝑐为滑

块运动产生的惯性力矩; 𝑀𝑠为质量滑块产生的气动

控制力矩; 𝑀𝑔为 SGCMG控制力矩; 𝑥×为𝑥的 3个分

量构成的反对称矩阵.

弹头在实际飞行过程中, 质量滑块的移动、

SGCMG的转动、燃料的消耗等都会对系统转动惯

量产生一定程度的影响,使得系统转动惯量 𝐽具有不

确定性. 此外, 大气密度、气动参数不可能精确已知,

进而导致力矩参数模型的不确定性, 综合考虑后, 可

得力矩参数的摄动模型为

𝑀𝑑 +𝑀𝑐 = 𝑀̂𝑐 + 𝑀̂𝑑 +Δ𝑀. (2)

其中: Δ𝑀为质量滑块动态、气动干扰等因素引起的

力矩不确定项; 𝑀̂𝑐、𝑀̂𝑑为惯性力矩和气动力矩名义

模型.

记𝑢 = 𝑀𝑠 +𝑀𝑔为质量滑块和 SGCMG产生的

复合控制力矩,则在考虑不确定因素下,式 (1)可变为

𝐽𝜔̇𝑏
𝑖𝑏 + 𝜔𝑏×

𝑖𝑏 (𝐽𝜔𝑏
𝑖𝑏 + ℎ) = 𝑀̂𝑑 + 𝑀̂𝑐 +Δ𝑀 + 𝑢. (3)

采用四元数 [𝜆0, 𝜆1, 𝜆2, 𝜆3]
T描述弹头相对再入

系 (𝑒系)的姿态,并记𝜆 = [𝜆1, 𝜆2, 𝜆3]
T,姿态运动学可

以表示为 ⎧⎨⎩
𝜆̇0 = −1

2
𝜆T𝜔𝑏

𝑒𝑏,

𝜆̇ =
1

2
(𝜆×𝜔𝑏

𝑒𝑏 + 𝜆0𝜔
𝑏
𝑒𝑏).

(4)

1.2 问问问题题题描描描述述述

设弹头目标姿态四元数为𝜆𝑑, 姿态误差四元数

为 [𝜆𝑒0 𝜆T𝑒 ]
T,则误差姿态运动学方程为⎧⎨⎩

𝜆̇𝑒0 = −1

2
𝜆T𝑒 𝜔𝑒,

𝜆̇𝑒 =
1

2
(𝜆×𝑒 𝜔𝑒 + 𝜆𝑒0𝜔𝑒),

(5)

其中𝜔𝑒为弹头姿态角速度跟踪误差.

考虑不确定因素影响,再入弹头姿态控制问题是

通过设计控制器𝑢实现的.⎧⎨⎩ lim
𝑡→∞

𝜔𝑒 = 0,

lim
𝑡→∞

𝜆𝑒 = 0.
(6)

2 再再再入入入弹弹弹头头头姿姿姿态态态控控控制制制系系系统统统设设设计计计

2.1 控控控制制制系系系统统统结结结构构构

如图 1所示, 再入弹头姿态控制系统主要包括

姿态控制器和控制分配两部分. 姿态控制器用于产

生期望姿态控制力矩; 控制分配实现控制力矩到

SGCMG框架角速度 𝛾̇𝑑及滑块位置 𝑦𝑝、𝑧𝑞的分解. 另

外, 图 1中复合执行机构部分是 SGCGM和质量滑块

根据输入指令产生实际的控制力矩.
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图 1 再入弹头控制系统结构框图

2.2 自自自适适适应应应反反反演演演控控控制制制器器器设设设计计计

为了便于控制器设计,对系统作如下假设.

假设 1 转动惯量参数 𝐽可以线性化表示为

𝐽𝑥 = 𝐸(𝑥)𝜉. (7)

其中

𝑥 = [𝑥1, 𝑥2, 𝑥3]
T,

𝜉 = [𝐽11 𝐽12 𝐽13 𝐽22 𝐽23 𝐽33]
T.

假设 2 参数 𝜉未知但恒定,即 𝜉 = 0.

假设 3 干扰力矩不确定项Δ𝑀和Δ𝑀̇均有

界[6],并且满足 ⎧⎨⎩ ∥Δ𝑀∥ ⩽ 𝛿1,

∥Δ𝑀̇∥ ⩽ 𝛿2.
(8)

其中: 符号 ∥ ⋅ ∥表示 (⋅)的 2-范数, 𝛿1、𝛿2 > 0为常数.

自适应反演控制器第 1步实现对期望姿态的准

确跟踪, 第 2步实现对期望姿态角速度的准确跟踪,

具体设计步骤如下.

Step 1 选取Lyapunov函数

𝑉1 = 𝜆T𝑒 𝜆𝑒 + (1− 𝜆𝑒0)
2 > 0. (9)

对式 (9)两端求导,将式 (5)代入,整理可得

𝑉̇1 = 𝜆̇T𝑒 𝜆𝑒 + 𝜆T𝑒 𝜆̇𝑒 − 2(1− 𝜆𝑒0)𝜆̇𝑒0 = 𝜆T𝑒 𝜔𝑒. (10)

取𝜔𝑒为虚拟控制量,则可设计它的值为−𝐾1𝜆𝑒,

𝐾1为正定增益矩阵. 引入误差变量

𝜔̃ = 𝜔𝑒 +𝐾1𝜆𝑒, (11)
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则式 (10)可变为

𝑉̇1 = −𝜆T𝑒𝐾1𝜆𝑒 + 𝜆T𝑒 𝜔̃. (12)

下一步的控制目标是寻找一个控制量𝑢,使得𝜔𝑒

能够准确跟踪−𝐾1𝜆𝑒.

Step 2 采用 𝜉估计 𝜉,弹头惯量参数估计误差为

𝜉 = 𝜉 − 𝜉. (13)

选取Lyapunov函数

𝑉 = 𝜆T𝑒 𝜆𝑒 + (1− 𝜆𝑒0)
2 +

1

2
𝜔̃T𝐽𝜔̃ +

1

2
𝜉TΓ 𝜉, (14)

其中Γ ∈ 𝑅6×6为正定对角阵. 对式 (14)两端求导,并

将式 (5)和 (3)依次代入,整理可得

𝑉̇ =

𝜆T𝜔𝑒
𝑒 + 𝜔̃T𝐽 ˙̃𝜔 + 𝜉TΓ

˙̃
𝜉 =

− 𝜆T𝑒𝐾1𝜆𝑒 + 𝜔̃T(𝜆𝑒 + 𝐽𝜔̇𝑏
𝑖𝑏)− 𝜉TΓ

˙̂
𝜉 + 𝜔̃T𝐽(Ξ ) =

− 𝜆T𝑒𝐾1𝜆𝑒 + 𝜔̃T[𝜆𝑒 + 𝑢− 𝜔𝑏×
𝑖𝑏 (𝐽𝜔𝑏

𝑖𝑏 + ℎ)+

𝑀̂𝑐 + 𝑀̂𝑑 +Δ𝑀 + 𝐽(Ξ )]− 𝜉TΓ
˙̂
𝜉, (15)

其中Ξ = −𝜔̇𝑏
𝑖𝑑 +𝐾1𝜆̇𝑒. 由式 (7)可得

𝑉̇ =

− 𝜆T𝑒𝐾1𝜆𝑒 + 𝜔̃T{𝜆𝑒 + 𝑢+Δ𝑀 − 𝜔𝑏×
𝑖𝑏 ℎ+ 𝑀̂𝑑+

𝑀̂𝑐 + [𝐸(Ξ )− 𝜔𝑏×
𝑖𝑏 𝐸(𝜔𝑏

𝑖𝑏)]𝜉} − 𝜉TΓ
˙̂
𝜉. (16)

将式 (13)代入 (16),整理可得

𝑉̇ =

− 𝜆T𝑒𝐾1𝜆𝑒 + 𝜔̃T{𝜆𝑒 + 𝑢+ 𝑀̂𝑐 + 𝑀̂𝑑+

Δ𝑀 + [𝐸(Ξ )− 𝜔𝑏×
𝑖𝑏 𝐸(𝜔𝑏

𝑖𝑏)]𝜉−𝜔𝑏×
𝑖𝑏 ℎ}−

𝜉TΓ [Γ−1(𝐸(Ξ )− 𝜔𝑏×
𝑖𝑏 𝐸(𝜔𝑏

𝑖𝑏))𝜔̃ − ˙̂
𝜉]. (17)

若选取复合执行机构产生的控制力矩为

𝑢 = −𝐾2𝜔̃ − 𝜆𝑒 + 𝜔𝑏×
𝑖𝑏 ℎ− 𝛿1sgn(𝜔̃)− 𝑀̂𝑐−

𝑀̂𝑑 − [𝐸(Ξ )− 𝜔𝑏×
𝑖𝑏 𝐸(𝜔𝑏

𝑖𝑏)]𝜉, (18)

˙̂
𝜉 = Γ−1[𝐸(Ξ )− 𝜔𝑏×

𝑖𝑏 𝐸(𝜔𝑏
𝑖𝑏)]𝜔̃. (19)

其中: 𝐾2 > 0为常数矩阵,符号函数 sgn(𝜔̃)为

sgn(𝜔̃) =

⎧⎨⎩ 𝜔̃/∥𝜔̃∥, 𝜔̃ ∕= 0;

0, 𝜔̃ = 0.
(20)

则式 (17)可变为

𝑉̇ = −𝜆T𝑒𝐾1𝜆𝑒 − 𝜔̃T𝐾2𝜔̃ − 𝛿1∥𝜔̃∥+ 𝜔̃TΔ𝑀. (21)

由式 (7)可知

𝑉̇ ⩽ −𝜆T𝑒𝐾1𝜆𝑒 − 𝜔̃T𝐾2𝜔̃ ⩽ 0. (22)

由式 (22)可知, 𝑉 (𝑡) ⩽ 𝑉 (0), 𝑉 (𝑡)具有下界, 则

由式 (14)可知, 𝜆𝑒0、𝜆𝑒、̃𝜔和 𝜉均是有界的, 由式 (5)

和 (11)可知, 𝜔𝑒、̇𝜆𝑒0和 𝜆̇𝑒也是有界的. 进一步地, 由

式 (18)、(19)和 (3)可知, 𝜔̇𝑏
𝑖𝑏是有界的,同时,由式 (11)

可知, 𝜔̇𝑒和 ˙̃𝜔是有界的.

对式 (21)两端求导,可得

𝑉 = − 2𝜆T𝑒𝐾1𝜆̇𝑒 − 2𝜔̃T𝐾2
˙̃𝜔 − 𝛿1∥𝜔̃∥+

˙̃𝜔
T
Δ𝑀 + 𝜔̃TΔ𝑀̇. (23)

由式 (23)可知, 𝑉 是有界的, 则根据Barbalat引

理,当 𝑡 → ∞时, 𝑉̇ → 0. 由式 (22)可知,当 𝑡 → ∞时,

𝜆𝑒 → ∞且 𝜔̃ → ∞. 同时,由式 (11)可知𝜔𝑒 → ∞. 通

过以上分析,控制器可以实现对期望姿态角和姿态角

速度的稳定跟踪.

注 1 针对式 (18)所设计的控制律,为了消除符

号函数切换带来的颤振,可采用如下 sat(𝜔̃)函数代替:

sat(𝜔̃𝑖) =

{
sgn(𝜔̃𝑖), ∣𝜔̃𝑖∣ > 𝜂;

𝜔̃𝑖/𝜂, ∣𝜔̃𝑖∣ ⩽ 𝜂.
(24)

其中 𝜂 > 0为常数.

2.3 控控控制制制分分分配配配

如图 2所示, 控制分配策略主要分力矩分配和

指令分解两步进行: 力矩分配是根据最优力矩分配

策略[12],将期望控制力矩分配给各执行机构,此时质

量滑块和SGCMG得到的力矩指令分别表示为𝑀𝑠𝑑

和𝑀𝑔𝑑; 指令分解是根据各执行机构的运动特性,

将各自的力矩指令分别分解为 SGCMG框架角速度

𝛾̇𝑑和滑块位置指令 𝑦𝑝、𝑧𝑞.

SGCMG

%&'(

)*+,
%&'(

#$
'-./

01 %&γd

.

%&y ,p zq

23456

+,78)*+,

01%&Msd

SGCMG

01%&Mgd!"#$

01%&Mr

#$'-9

图 2 控制分配框图

根据质量滑块的运动学模型,滑块位置指令分解

模型为[
𝑦𝑝

𝑧𝑞

]
=

[
0 −𝜇𝑞𝑅𝑥

𝜇𝑝𝑅𝑥 0

]−1 [
𝑀𝑠𝑑𝑦

𝑀𝑠𝑑𝑧

]
. (25)

根据 SGCMG的运动学模型, SGCMG框架角速

度指令分解模型为

𝛾̇𝑑 = 𝐴+
𝑡 𝑀𝑔𝑑 + 𝑘𝑠(𝐸 −𝐴+

𝑡 𝐴𝑡)𝑑. (26)

其中: 𝐸为𝑛维单位矩阵; 𝑘𝑠、𝑑为零运动参数; 𝐴+
𝑡 =

𝐴T
𝑡 (𝐴𝑡𝐴

T
𝑡 )

−1.

3 仿仿仿真真真结结结果果果与与与分分分析析析

为了验证本文自适应反演控制器的有效性,在此

以某型再入弹头为例进行仿真分析. 在仿真过程中,

再入弹头从某一高度自由下落,并给定期望的姿态角,

在存在参数不确定的情况下,验证再入弹头自适应姿

态控制系统对给定姿态的跟踪性能.

仿真分析中所用的再入弹头参数为[6]: 弹头质量

𝑚 = 600 kg, 𝐽𝑜 = diag(55.1, 100, 100) kg ⋅m2,初始速

度𝑉 = 2km/s; 假设滑块的最大位移为 0.2 m, 滑块
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质量𝑚𝑝 = 𝑚𝑞 = 30 kg; SGCMG系统初始框架角为

[45∘,−45∘, 45∘,−45∘]T,转子角速度均为 10 000 r/min,

4个 SGCMG采用双平行构型.

选取姿态自适应控制器参数为

𝐾1 = diag(11.3, 15.6, 10.5),

𝐾2 = diag(15.1, 18.2, 24.8),

Γ = diag(530, 0.01, 0.1, 280, 1, 90).

针对不确定因素,转动惯量和干扰力矩不确定值

分别在标称值基础上加入 20 %、10 %的偏差. 仿照文

献 [13],设定期望姿态为:滚转角𝜑𝑑 = 0,俯仰和偏航

角 𝜃𝑑 = 𝜓𝑑 = 12∘ sin(π𝑡/5). 与文献 [9]中非线性控制

方法相比较,可得仿真结果如图 3∼图 8所示.
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图 3 姿态角跟踪误差
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图 4 转动惯量估计曲线
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图 5 质量滑块力矩输出曲线
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图 6 质量滑块位置变化曲线
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图 7 SGCMG输出力矩曲线
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图 8 SGCMG框架角速度变化曲线

图 3为再入弹头三轴姿态角跟踪误差曲线.可以

看出,弹头姿态控制系统可以实现三轴姿态的快速稳

定跟踪,在同等条件下,与非线性控制方法相比较,自

适应反演控制系统跟踪精度明显提高. 图 4为再入系

统转动惯量的估计曲线,可以看出,自适应控制系统

可以对转动惯量参数进行有效估计.

图 5和图 6为质量滑块的力矩输出和运动情况.

结果表明: 在初始阶段,由于高度较高,大气密度相对

较低, 质量滑块不能产生足够的姿态控制力矩,在运

动过程中经常处于最大位置处;随着大气密度的逐渐

增加, 空气动力不断增大,质量滑块所产生的俯仰和
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偏航力矩也逐渐可以满足再入弹头的控制需求,进而

质量滑块的移动幅值不断减小.

图 7和图 8反映了SGCMG的力矩输出和框架角

速度变化情况. 可以看出,整个再入过程中,滚转方向

的控制力矩主要由SGCMG产生,而随着再入弹头高

度的不断降低, SGCMG输出的偏航方向和俯仰方向

控制力矩则逐渐减小. 同时, SGCMG的框架角速度

最大不超过 0.2 rad/s,工程上是可以实现的.

4 结结结 论论论

本文针对复合执行机构控制的再入弹头动力学

系统中存在的不确定因素,利用反演方法设计了具有

鲁棒自适应补偿项的非线性姿态控制系统.仿真结果

表明: 自适应反演控制器能够对弹头姿态角进行准确

的跟踪; 与非线性控制方法相比,控制精度和鲁棒性

得到明显提高;复合执行机构可以满足自适应反演控

制系统的力矩需求.
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