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柔性航天器大角度姿态机动的变论域分形控制
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（北京航空航天大学 宇航学院，１００１９１北京，ｙａｎｇｓｉｌｉａｎｇ＠ｓａ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ）

摘　要：针对具有开环树状拓扑结构的柔性多体航天器，基于真－伪坐标形式的拉格朗日方程，建立柔性多
体航天器的动力学模型，充分考虑了柔性航天器的时变与不确定性的动力学特征，设计了改进的变论域分形

模糊控制器，并对该系统进行了仿真验证．仿真结果表明，该方案回避了实时计算收缩因子所导致的论域范
围实时收缩的缺点，实现了对柔性多体航天器大角度姿态机动的有效控制，同时保证了航天器柔性附件振动

的有效抑制．
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　　经过几十年的努力，尽管关于柔性多体航天
器的姿态控制研究已取得很大成果［１－２］，但仍停

留在需要精确数学模型的基础之上．一方面，发射
重量的限制和构型的对称性决定了这类航天器具

有刚度低、柔性大、阻尼弱、基频低和模态密级等

复杂的动力学特性，而且大型柔性附件的周期性

转动和非周期性跟踪与扫描运动使对象又呈现出

一种多体和时变的特点；另一方面，建立柔性多体

航天器的精确的数学模型还很困难［３］．这对依赖
于精确数学模型的经典控制理论和现代控制理论

提出了挑战．而模糊控制理论不需要精确数学模
型，适应于这一复杂大系统的控制问题．但是，模
糊控制的主要缺陷是精度不太高，自适应能力有

限，易产生振荡现象．于是，模糊控制器在航天领
域的应用范围仍然很有限．

变论域模糊控制系统是一种输入与输出变量

论域取值合理变化的模糊控制系统，是改变模糊

控制性能的主要方法之一．文献［４］基于 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ原理提出参数自适应律的概念，得到了自
适应模糊控制系统稳定性的一般准则［５－６］，但并



没有使用变论域技术，所以控制效果不佳；文献

［７］对航天器刚柔耦合非线性系统的自适应变论
域模糊控制问题进行了研究，但其中采用的都是

进行实时计算的收缩因子，收缩因子的实时计算

导致论域范围实时收缩，从而不能对未来的输入

信号进行规则约束，其实用性还有待进一步研究．
本文针对上述问题，提出一种柔性多体航天

器大角度姿态机动的变论域分形控制方案．首先
针对具有开环树状拓扑结构的柔性多体航天器，

基于真－伪坐标形式的拉格朗日方程，建立柔性
多体航天器动力学模型，充分考虑了柔性航天器

的时变与不确定性的动力学特征，设计了改进的

变论域分形模糊控制器，并对该模型进行系统仿

真实验．仿真结果表明，该方案可回避实时计算收
缩因子所导致的论域范围实时收缩的缺点，实现

对柔性多体航天器大角度姿态机动的有效控制，

同时保证航天器柔性附件振动的有效抑制，具有

一定的理论意义和工程应用价值．

１　卫星姿态动力学模型

对于带有大型太阳帆板的挠性航天器，使用有

限元方法对挠性太阳帆板进行离散，只考虑前三阶

的挠性模态．取姿态角和模态坐标为系统的广义坐
标，使用真－伪坐标形式的拉格朗日方程可以得到
具有惯量不确定性的航天器动力学方程为

（Ｉ＋ΔＩ）ω＋ω×［（Ｉ＋ΔＩ）ω＋Ｃη］＋Ｃ̈η＝ｕ＋ｗ，
η̈＋Ｄη＋Ｋη＋ＣＴω＝０{ ．

（１）
式中：Ｉ是航天器的转动惯量矩阵；ΔＩ是由于太阳
帆板转动引起的惯量不确定性增量；Ｃ是挠性附
件与星体的耦合系数；ｕ是三轴控制力矩；ｗ是干
扰力矩；η是挠性模态坐标；Ｋ＝Λ２；Ｄ ＝２ξΛ，ξ
为挠性附件模态阻尼系数矩阵，Λ为挠性附件模
态频率矩阵．假设 Ｄ、Ｋ均正定，即挠性结构含有
非负的惯性阻尼．

为避免欧拉角带来的大角度奇异问题，采用如

下修正罗德里格斯参数（ＭｏｄｉｆｉｅｄＲｏｄｒｉｇｕｅｓ
Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ＭＲＰｓ）描述的挠性航天器姿态运动
方程［８］：

ｐ＝０２５｛（１－ｐＴｐ）Ｉ３×３＋２（ｐ
×＋ｐｐＴ）｝ω＝Ｆ（ｐ）ω．

（２）
其中：ω ＝［ω１ ω２ ω３］Ｔ为星体角速度；ｐ＝

［ｐ１ ｐ２ ｐ３］Ｔ，代表航天器本体相对于惯性空间

的ＭＲＰｓ；ｐ×代表向量ｐ的反对称矩阵．
由上面的挠性航天器动力学和姿态运动方程

可知，刚体的姿态运动与挠性体的振动互相影响、

互为激励．外力矩在促使刚体姿态变动的同时，也
引起挠性体变形，另一方面，挠性体的任何变形都

引起刚体的角位移变化．此外，还有一些干扰力矩
直接影响刚体的姿态运动，如引力梯度力矩、大气

阻力力矩、太阳光压力矩、地磁力矩等对卫星姿态

的影响都不可忽略．为此，所设计的控制器必须能
有效地抑制外界干扰，同时对刚体与挠性体之间

的影响应有自适应能力，以保证卫星姿态的控制

精度．至此，挠性卫星姿态控制可归结为：根据式
（１）～（２），构造控制律 ｕ，使得当 ｔ→ ∞ 时，ｐ→
ｐｔ，ω→０，η→０，其中ｐｔ代表目标姿态．

２　变论域分形模糊姿态控制器设计
２１　变论域模糊控制器

变论域的思想最早见于文献［９］，“在规则形
成（形状）不变的前提下，论域随着误差变小而收

缩（亦可随着误差增大而膨胀）”．变论域模糊控
制系统是一种输入与输出变量论域取值合理变化

的模糊控制系统，对输入和输出论域的取值进行

合理设计，能达到很好的控制效果．
以双输入单输出模糊控制系统为例，设输入

变量为
→ｅ＝［ｅ ｅ］Ｔ，其初始论域为［－Ｅｅ，Ｅｅ］和

［－Ｅｅｃ，Ｅｅｃ］，Ｅｅ，Ｅｅｃ为实数，一般常用７个模糊子
集，即把［－Ｅｅ，Ｅｅ］作出如图１所示的模糊划分，
图中的 ＮＢ、ＮＭ、ＮＳ、ＺＲ、ＰＳ、ＰＭ、ＰＢ分别代表负
大、负中、负小、零、正小、正中、正大．
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图１　初始论域及其模糊划分

　　所谓变论域即是指模糊控制器的输入论域
→Ｅ＝ Ｅｅ Ｅ[ ]ｅｃ和输出论域Ｕ可以随着输入变量

→ｅ

和输出变量ｕ的变化而进行合理的调整，在目前
的研究中，这种论域的调整大多表达为引入伸缩

因子的形式，如下所示：

Ｅｉ（
→ｅ）＝［－αｉ（

→ｅ）Ｅ０ｉ，αｉ（
→ｅ）Ｅ０ｉ］，

Ｕ（ｕ）＝［－β（ｕ）Ｕ０，β（ｕ）Ｕ０］
{ ．

式中αｉ（
→ｅ）和β（ｕ）称为论域的伸缩因子．在伸缩

因子的作用下，论域的膨胀与压缩如图２所示．
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图２　论域的压缩与膨胀

　　目前常见的变论域模糊控制收缩因子有如下
几种：

１）比例指数型收缩因子

α（ｅ）＝（｜ｅ｜Ｅｅ
）τ，　　　　　０＜τ＜１；

β（ｅ，ｅ）＝ ｜ｅ｜
Ｅ( )
ｅ

τ１ ｜ｅ｜
Ｅ( )
ｅｃ
，　０＜τ１，τ２ ＜１

{ ．
或

α（ｅ）＝（｜ｅ｜Ｅｅ
）τ，　　　　　 　０＜τ＜１；

β（ｅ，ｅ）＝１２
｜ｅ｜
Ｅ( )
ｅ

τ１
＋ ｜ｅ｜
Ｅ( )
ｅｃ

τ[ ]２ ，０＜τ１，τ２＜１{ ．

　　２）自然指数型收缩因子
α（ｅ）＝１－ｅｘｐ（－ｋ１ｅ

２）；

β（ｅ）＝１－ｅｘｐ（－ｋ２ｅ
２）

{ ．
　　３）改进的自然指数型收缩因子

　
α（ｅ）＝１－ｃ１ｅｘｐ（－ｋ１ｅ

２），　０＜ｃ１ ＜１；

β（ｅ）＝１－ｃ２ｅｘｐ（－ｋ２ｅ
２）， ０＜ｃ２ ＜１

{ ．
　　文献［１０］研究了以上几种收缩因子的有效
性，得出的结论是，这几种常见的收缩因子并不能

使控制器的性能得到有效改善．为了解决收缩因
子实时计算导致论域范围实时收缩，从而不能对

控制器未来信号进行有效规范的问题，本文拟将

改进的分形控制策略引入变论域模糊控制器．
２２　分形控制策略

伸缩因子的实时计算将导致论域的实时收缩

与膨胀，实时变化的论域不能对未来的输入信号进

行规则约束，因此这种计算对控制系统的实现是一

种极大的浪费．变论域的分形控制方法能够回避这
种论域的实时计算，使所收缩的论域实用化．文献
［１１］提出了一种变论域分形控制方案，但这种分形
方案是人为制定的，并且是有限次的．人为制定的

分形方案只适合处理特定的系统，不具有普适性，

有限次的分形只能让论域进行有限次的收缩，无法

使作为模糊控制器数学本质的插值器的插值结点

间的距离充分小，从而不能达到较高的插值精度，

因此无法适合高精度控制的场合．
本文提出的分形方案的实施方法是，首先根

据经验定义输入变量ｅ，ｅ和输出变量ｕ的初始论
域分 别 为 ［－ Ｅｅ０，Ｅｅ０］， ［－ Ｅｅｃ０，Ｅｅｃ０］ 和
［－Ｕ０，Ｕ０］，在程序运行过程中，当 ｅ＝０，也就是
误差量ｅ达到１个极值时，系统自动进行一次分
形，将当前误差量ｅ１的绝对值作为输入量ｅ的当
前论域值，记为［－Ｅｅ１，Ｅｅ１］＝［－｜ｅ１｜，｜ｅ１｜］．

误差量变化率的论域记为

［－Ｅｅｃ１，Ｅｅｃ１］＝ －
ｃｅｃ｜ｅ１｜Ｅｅｃ０

Ｅｅ０
，
ｃｅｃ｜ｅ１｜Ｅｅｃ０

Ｅｅ
[ ]

０

．

输出变量ｕ的论域记为

［－Ｕ１，Ｕ１］＝ －
ｃｕ｜ｅ１｜Ｕ０
Ｅｅ０

，
ｃｕ｜ｅ１｜Ｕ０
Ｅｅ

[ ]
０

．

上式中下标１代表第一次分形，ｃｅｃ、ｃｕ是可调节的
设计参数，分形完毕后程序继续运行直到再次出

现 ｅ＝０时，系统进行第二次分形，将此时的误差
量记为ｅ２，输入输出变量的论域分别调整为

［－Ｅｅ２，Ｅｅ２］＝［－｜ｅ２｜，｜ｅ２｜］，

［－Ｅｅｃ２，Ｅｅｃ２］＝ －
ｃｅｃ｜ｅ２｜Ｅｅｃ１

Ｅｅ１
，
ｃｅｃ｜ｅ２｜Ｅｅｃ１

Ｅｅ
[ ]

１

，

［－Ｕ２，Ｕ２］＝ －
ｃｕ｜ｅ２｜Ｕ１
Ｅｅ１

，
ｃｕ｜ｅ２｜Ｕ１
Ｅｅ

[ ]
１

．

以此类推，程序运行过程中，系统将进行无限

次分形，直到论域足够小，控制精度达到要求为止．
本文提出的这种分形方案的优势体现在以下

几个方面：

１）分形时刻，论域收缩或膨胀比例是根据输
入误差量的变化情况而确定，非人为预先确定，针

对不同的控制系统，具有一定的普适性；

２）无限次分形，可以使作为模糊控制器数学
本质的插值器的插值结点间的距离充分小，插值

精度可以满足事先任意给定的ε＞０，从而达到动
态逐点收敛插值器的效果，适用于几乎所有高精

度控制的场合；

３）将误差变化率和输出变量的论域变化与
误差量论域的收缩与膨胀相关联，在控制规则不

变的情况下，实现全局控制信息的多级缩微，真正

达到多级粗控与精控相结合的控制效果，避免自

适应控制中自适应律的繁琐推导与复杂的稳定性

证明，同样可以实现具有一定鲁棒性的稳定的高

精度控制．
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仿真实验证明，在双输入单输出系统中，如果

误差变化率与误差量的论域变化不关联，将会导

致规则畸形，如果输出变量与误差量的论域变化

不关联，将引起系统不稳定，这２种情况都将导致
控制系统无法达到预期的控制效果．

３　数值仿真
为了验证本文提出的变论域分形控制策略的

有效性，本节讨论１个柔性多体航天器大角度姿态
机动 问 题．设 航 天 器 的 初 始 姿 态 ｐ０ ＝
［００２０ ０３２２ ０２８８］Ｔ，目标姿态与轨道坐标系
重合，如果用欧拉角表示，按３－２－１的顺序转换
姿态，则初始姿态为滚动角φ０ ＝３５°，俯仰角θ０ ＝
６０°，偏航角ψ０ ＝５０°，目标姿态为φｔ＝θｔ＝ψｔ＝
０°，初始角速度ω０ ＝［００３ ００２ ００４］（°／ｓ），
模态坐标及其变化率的初值选为零，航天器的转动

惯量矩阵Ｉ，挠性附件与星体的耦合系数矩阵Ｃ，挠
性附件模态阻尼系数矩阵ξ和频率矩阵Λ如下：

Ｉ＝
１０７００００ －２５０００ －１７００
－２５０００ ２９２００ －３１００
－１７００ －







３１００ １０８００００
（ｋｇ·ｍ２），

Ｃ＝
６４８ ０ －０００７
０ －６９７ ０
－１３ －１７ －







２２３００
（ｋｇ·ｍ２）１／２，

ξ＝ｄｉａｇ（００４６ ００３１ ００１９），
Λ＝ｄｉａｇ（０５４２ ０７９８ １３００）（ｒａｄ／ｓ）．
模糊控制器输入和输出的模糊子集数均为

７，分别用ＮＢ、ＮＭ、ＮＳ、ＺＲ、ＰＳ、ＰＭ和 ＰＢ表示，由
于线性和非线性隶属度函数对模糊控制效果的影

响不大，且使用三角形隶属度函数具有计算方便、

快捷的优点［１２］，本文仿真中采用三角形隶属度函

数，相邻模糊子集的重合度为０５．表１为控制过
程中使用的经典模糊控制规则库．

表１　模糊控制规则库

ｕ
ｅ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＲ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＮＢ ＰＢ ＰＢ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＺＲ ＺＲ

ＮＭ ＰＢ ＰＢ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＺＲ ＺＲ

ＮＳ ＰＭ ＰＭ ＰＭ ＰＭ ＺＲ ＮＳ ＮＳ

ｅ ＺＲ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＺＲ ＮＳ ＮＭ ＮＭ

ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＺＲ ＮＭ ＮＭ ＮＭ ＮＭ

ＰＭ ＺＲ ＺＲ ＮＭ ＮＢ ＮＢ ＮＢ ＮＢ

ＰＢ ＺＲ ＺＲ ＮＭ ＮＢ ＮＢ ＮＢ ＮＢ

　　为了对比，同时给出固定论域控制器的控制
效果，仿真结果如图３～６所示．图３～４给出了大

角度姿态机动过程中，航天器姿态角和挠性附件

模态坐标随时间的变化，以及当航天器惯量增加

２０％时的姿态角和模态坐标的控制效果．图５～６
给出了在固定论域控制器的作用下，航天器姿态

角和挠性附件模态坐标随时间的变化，以及惯量

增加２０％时的控制效果．
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图３　变论域分形控制器的控制效果
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图４　航天器惯量增加２０％时变论域分形控制器的控制效果

　　从运动学取２０００～６０００ｓ系统进入稳态后
星体的实际姿态角及姿态角速率作为统计数据，

计算出正常情况以及航天器惯量增加２０％时两
种控制器作用下的姿态控制精度和姿态稳定度的

３σ值如表２所示．
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图５　固定论域控制器的控制效果
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图６　航天器惯量增加２０％时固定论域控制器的控制效果

表２　姿态控制精度和姿态稳定度

模糊控制
正常情况

姿态精度／（°） 姿态稳定度／（（°）·ｓ－１） 弹性模态抑制精度

变论域分形模糊控制 ［０００３２ ００４０４ ００５４３］ ［００１４１ ０１３３５ ００９８２］×１０－４ ［０１２７１ ００３９９ ０００３４］×１０－４

常规模糊控制 ［０５３０９ ００３１１ １１９６４］ ［１５０２８ ００５５２９ １２５９２］×１０－３ ［０４４８７ ００４５８ ００１８２］×１０－４

模糊控制
惯量增加２０％

姿态精度／（°） 姿态稳定度／（（°）·ｓ－１） 弹性模态抑制精度

变论域分形模糊控制 ［０００３０ ００４７６ ００４５２］ ［００１５７ ０１２１０ ００８５９］×１０－４ ［００９４７ ００５０２ ０００３１］×１０－４

常规模糊控制 ［１４１６３ ００６５２ ２１９４９］ ［７１５５７５ １６３７３ ３０１２６１］×１０－４ ［１１１３１ ００６４７ ００５１２］×１０－４

　　从仿真结果中可以看出，变论域分形控制动
态调节时间短，响应快，超调量小，稳态精度高，对

惯量参数变化不敏感，能有效地抑制由于姿态机

动引起的挠性附件振动，使航天器的姿态角得到

较精确的控制，对航天器的模型不确定性具有良

好的鲁棒性和适应性．

４　结　论
本文针对柔性多体航天器大角度姿态机动问

题，提出了一种变论域分形模糊控制方案．数值仿
真结果表明，该方案回避了实时计算收缩因子所

导致的论域范围实时收缩的缺点，有效的完成了

对柔性多体航天器的大角度姿态机动控制，同时

保证了航天器柔性附件的振动抑制，为柔性多体

航天器姿态控制系统提供了一种有效、快速、稳定

的控制方案．
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