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摘   要   在空间探测任务中, 探测器的姿态控制是保证各项任务完成的基础, 虽然探测器的着陆控制技术已日趋

成熟, 但地外起飞阶段的姿态控制研究还相对较少. 本文设计了一种适用于深空探测器在外星不确定性环境下起

飞时的模糊控制器, 通过对姿态角与角速度进行分档模糊化处理降低计算量; 建立将姿态角和角速度映射到输出

力矩的模糊控制规则; 根据模糊规则输出的模糊量, 通过去模糊化得到控制器的开关状态输出, 实现对探测器姿态

的快速有效控制. 利用数值仿真测试了控制器的控制效果, 以及在起飞初始姿态和发动机安装存在偏差时的鲁棒

性, 在 ADAMS环境下对探测器起飞过程进行物理仿真. 结果表明, 相比于经典 PD控制方法在实际模型与理想模

型有差别时导致的控制发散, 该控制器在参数不确定下具有更强的鲁棒性, 满足了深空探测器自主起飞时对姿态

控制的需求.
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Abstract    In space exploration missions, attitude control is the basis to ensure the completion of vari-
ous  tasks,  especially  in  the  take-off  and  landing  stage  plays  a  key  role.  Although  the  landing  control

technology of the spacecraft is becoming more and more mature, the attitude control of the extraterres-

trial  take-off  stage is  still  less studied. In this paper,  a fuzzy controller is  designed for the launch of a

deep space probe in the alien uncertain environment.  Firstly,  the detector  model  used in this  paper is

summarized, and the attitude description method and corresponding kinematic equation are given. Then,

according to the fuzzy control principle, the fuzzy control rules which map the attitude Angle and angu-

lar velocity to the output torque are established. Finally, the fuzzy attitude Angle and angular velocity

are taken as the input, and the corresponding fuzzy output is obtained according to the fuzzy rule, and

the switch state output of the controller engine is obtained by deblurring, so as to realize the fast and ef-

fective control of the detector attitude. Then, numerical simulation was used to test the control effect of

the controller and its robustness when there is a deviation between the initial attitude and the engine in-

stallation. Finally, physical simulation of the probe take-off process was carried out in ADAMS environ-

ment combined with Simulink module. According to the above analysis and simulation, the results show

that compared with the control divergence caused by the classical PD control method when the actual

model is  different from the ideal  model,  the controller  has stronger robustness under parameter uncer-

tainty, and meets the demand for attitude control during the autonomous take-off of deep space probes.

This study provides an effective fuzzy control scheme for extraterrestrial liftoff, which provides a theoret-

ical and methodological basis for further research.
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0　引言

深空探测是人类进一步了解宇宙、获取更多科学

认识, 开发与利用空间资源的重要手段, 随着空间探

测技术的逐渐发展, 各国对该方面的重视程度也逐渐

提高[1]. 以月球为例, 60多年来国际上已经进行了上

百次的探测活动, 探测任务也变得多样与复杂[2]. 以

采样任务为例, 探测器在其他星球表面着陆并完成任

务后, 需要起飞进行返航, 或受地形或其他因素的影

响, 需要再次起飞与降落来调整自身的位置与姿态.

在起飞过程中, 飞行器的姿态控制是保证其顺利起飞

与入轨的关键[3]. 此外, 由于与地球距离较远, 着陆星

体环境不确定性大, 对姿态控制方法的自主性、稳定

性与鲁棒性要求较高[4]. 例如 Chen等[5] 提出了一种

基于期望状态的规划修复方法, 在探测器受到影响

时, 通过将规划问题转化为路径搜索问题, 使其能自

主从规划失败中恢复执行. Wang等[6] 应用一种结合

自注意力机制的多任务深度强化学习方法, 通过训练

学习应对不确定环境下的运动规划. 而对于输出力矩

由固定的姿控发动机提供的探测器而言, 其姿控发动

机不具有调节推力大小与方向的功能, 只能控制其开

关. 现在常用的 PD控制器需要对输出力矩进行调制,

计算量较大, 限制了探测器控制的实时性, 且对于存

在参数误差的情况, 预先调整的控制器参数无法达到

预期的控制效果[7].

姿态控制是整个地外探测过程中保证探测器安

全完成任务的重要部分, 探测器在着陆过程中对于着

陆的精度需求较高, 可能需要在降落前多次对姿态进

行微调, 因此对使用的姿态控制方法精度有更高需

求. 与探测器的着陆过程不同, 在地外起飞阶段, 姿态

控制方法主要关注的是克服起飞环境的不确定性, 例

如起飞坡度的不确定, 或者周围是否有障碍等, 因此

对于可靠性的要求更高. 现有实现在地外星球起飞返

回的探测器使用的姿态控制方法案例较少, 仅有苏联

的 Luna系列探测器、阿波罗系列探测器与嫦娥五号

探测器. 阿波罗计划采用的是一种时间最优控制方

法, 希望探测器能以最快的速度达到控制目标, 在姿

态角、姿态角速度与姿态角加速度均可测的情况下,

建立时间最优反馈控制律[8]. 嫦娥五号使用的姿态控

制是根据当前姿态与目标姿态间的角度偏差与角速

度偏差, 将相平面分为限制角速度控制区、标称角速

度控制区与角度控制区. 对处于限制角速度控制区的

状态, 实施反向喷气, 将角速度控制进入标称角速度

控制区与角度控制区中, 避免因上升器角速度过大造
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成探测器损坏; 对处于角速度控制区的状态, 使用以

控制角速度为目标的 PI控制, 使探测器进入角度控

制区; 对处于角度控制区的状态, 使用 PID控制使角

度与角速度偏差均趋于零[9,10]. 上述方法中阿波罗号

使用的控制方法由于受当时计算机算力限制, 采样频

率较低, 导致控制律存在最终稳态误差较大的问题,

只能依靠减小增益, 牺牲控制器性能来减小误差. 而

嫦娥五号使用的方法需要快速根据传感器信息分区

后再进行控制, 对算力与硬件的要求较高, 较为复杂.

H∞

航天器姿态控制方法随着多年的发展, 在稳定性

与鲁棒性上都在不断地改进, 可以根据底层方法的不

同分为 4种, 即时间最优控制算法, 自适应控制方法,

PD控制方法和鲁棒控制理论. 时间最优控制算法是

基于最优控制理论控制航天器姿态的常见方法. 有限

时域角动量最优控制存在输入的高增益问题, 可以通

过一类存在物理意义的惩罚函数, 设计出非线性最优

控制器来解决[11]. Liang等[12] 结合鲁棒 方法求解

Hamilton-Jacobi方程的解, 设计出了姿态跟踪器的

最优控制律, 利用这类方法的稳定性优势解决了无穷

时域最优控制问题的控制器性能指标问题. Sun等[13]

采用修正罗德里格参数对航天器的姿态跟踪问题进

行描述, 设计出基于双曲正切函数且具有较强鲁棒性

的非线性控制器, 保证闭环系统角速度误差渐近趋于

零, 且姿态误差收敛到事先给定的原点小邻域内. 最

优控制方法一般需要对系统进行较为精确地建模, 因

此对于参数存在不确定的探测器, 其效果也会大打折

扣. 自适应控制方法可以对系统中不确定性进行处

理, 但是无法控制未建模的动态系统, 鲁棒性也较差,

通过与其他鲁棒控制结合的方式, 可以有效地增强自

适应控制的鲁棒性, 同时弥补其他鲁棒控制保守性的

缺点. Zou等 [14] 将 Chebyshev神经网络与自适应控

制相结合, 设计出了自适应输出反馈控制方法. Guan

等[15] 将自适应控制与模糊控制结合, 得到了自适应模

糊逼近器等效逼近控制器. 自适应控制方法的控制器

较为复杂 , 在算力受限情况下的应用还有待研究 .

PD控制方法是经典控制理论中被广泛认知且已得到

实际应用的控制方法, 针对航天器姿态控制系统的闭

环稳定性, 结合 PD控制方法和姿态机动控制提出了

基于四元数的 PD控制律, 该控制律将航天器姿态控

制系统的角速度信息及姿态角结合成合成力矩作为

闭环系统的反馈项, 确保了闭环系统的稳定性[16]. 为

H2/H∞

H∞

H∞

了解决该方法无法直接获取四元数矢量的问题 ,

Seo等[17] 设计了姿态控制系统的观测器, 使用观测器

来获取所需的四元数矢量, PD控制的优势在于控制

器简单, 但是其参数调节同样依赖模型, 因此对存在

参数不确定的探测器, 所设计的控制器可能效果不佳

甚至发散; 鲁棒控制理论在鲁棒性上具有优势, 在鲁

棒控制理论中 , 最为常用的是 控制 . 根据

互质分解法设计姿态控制器是一种常用的方法,

该方法将闭环回路成型 设计加入航天器姿态控制

中, 但是得到的控制器阶数较高, 需要进行降阶. 利用

这种方法设计的姿态控制系统具有较强的稳定性, 且

具有快速跟踪响应能力, 但是目前研究仍然比较有

限, 并且一般仅考虑无参数不确定性的情况[18].

通过对已经获得成功的探测器姿态控制方法的

分析, 以及用于航天器的 4种姿态控制方法的研究,

对于深空探测器这种需要应对复杂环境带来大量不

确定参数的对象, 现存的主流方法在鲁棒性上有很大

不足. 此外为了降低复杂度, 深空探测器的姿态控制

是通过固定的姿态控制发动机实现, 这些发动机一般

具有固定的推力, 无法改变推力的方向和大小, 仅能

控制发动机开关. 对于使用这类发动机的探测器, 现

有的控制方法需要增加控制器输出的控制力矩与各

姿态控制发动机开关的过程, 该调制过程进一步地增

大了姿态控制所需的计算量. 对于这种情况, 模糊控

制作为一种基于规则的控制, 具有控制机理和策略易

于接受和理解、设计简单、便于应用的优势, 得益于

其参数具有明确的物理意义, 参数的调节更为方便.

此外模糊控制器并不依赖于精确的数学模型, 因此对

于探测器这种具有不确定性的系统依然能够适用. 孙

多青提出了一种自适应模糊容错控制方法, 对一种月

球探测车的运动控制进行仿真, 结果验证了模糊控制

对于深空探测器的运动有足够的控制精度[19].

为了解决深空探测器在参数不确定条件下的姿

态控制问题, 同时减少调制过程带来的计算量, 本文

以使用固定发动机开关进行姿态控制的探测器为例,

设计了一种基于模糊控制的姿态控制器, 对探测器的

姿态角进行反馈控制, 并且根据一种探测器的结构与

数据, 从简化模型到复杂模型进行仿真测试, 并模拟

地外环境, 在起飞坡度等敏感参数不确定情况下使用

该控制器测试姿态控制效果, 分析结果来验证控制器

的可靠性以及对鲁棒性的提升效果. 
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1　探测器模型描述与分析

Oxyz Ox

O1 O1x1

O1y1 O1x1

O1z1

探测器上安装有姿控发动机与轨控发动机, 轨控

发动机位于探测器底部中心位置, 姿控发动机支架安

装在探测器侧板位置. 对于一个探测器模型, 在起飞

过程中姿态控制影响较大的有: 轨控发动机推力 Fs ,

姿控发动机推力 FM , 再启动时间间隔 δt, 探测器质

量 M, 以及三个轴向的转动惯量 Ix , Iy , Iz . 在建立探

测器的运动方程前, 首先需要明确参考系. 在探测器

运动方程的建立过程中, 需要用到一个固定坐标系

(惯性坐标系)和一个随体坐标系. 固定坐标系选择发

射点重力惯性坐标系 , 其中重力方向沿 轴向

下; 随体坐标系原点为探测器的质心 ,  沿探测

器纵轴指向前,  轴与 轴垂直并在探测器纵

向对称面内向上,  轴由右手法则确定. 假定探测

器为一个刚体, 可以建立如下探测器动量守恒方程和

动量矩守恒方程:

mẍ′ = Σ (Fx)−mg,

mÿ′ = Σ (Fy) ,

mz̈′ = Σ (Fz) ,

Ix1
¨θx1

− (Iy1 − Iz1)
˙θy1

˙θz1 = Σ (Mx1
) ,

Iy1 θ̈y1 − (Iz1 − Ix1
) ˙θz1

˙θx1
= Σ (My1) ,

Iz1 θ̈z1 − (Ix1
− Iy1)

˙θx1
˙θy1 = Σ (Mz1) .

(1)

x′ y′ z′

Oxyz Ox x′
1 y′1 z′1

O1x1y1z1 θ̇x1
θ̇y1 θ̇z1

O1x1 O1y1 O1z1

Ix1
Iy1 Iz1 O1x1 O1y1

O1z1 Σ (Mx1
) Σ (My1) Σ (Mz1)

O1x1 O1y1 O1z1

式中, 前三个方程为动量守恒方程, 后三个方程为动

量矩守恒方程 ;  ,  ,  分别为重力惯性坐标系

的坐标, 重力方向沿 方向向下;  ,  ,  分

别为随体坐标系 下的坐标;  ,  ,  分

别为探测器绕 轴、 轴和 轴的角速度 ;

,  ,  分别为探测器绕 轴、 轴和

轴的转动惯量 ;  ,  ,  分

别表示绕 轴、 轴、 轴的合力矩, 包括轨

控发动机力矩和姿控发动机力矩.

O1 O1xyz O1z

ϕ O1x1 xO1y

O1x O1y O1ya

ψ O1x1 xO1y O1x1

γ O1z1 x1O1z

为了实现通过一组角度描述探测器相对于惯性

坐标系的姿态, 需要引入欧拉角. 如图 1所示, 将原点

平移到 点的惯性坐标系 绕 轴旋转得俯

仰角 , 即探测器纵轴 在 平面上投影与

的夹角; 然后绕 轴的新位置 旋转得到偏

航角 , 即 与 平面的夹角; 最后绕 轴

旋转得到滚转角 , 即 轴与 平面的夹角. 下

文使用的欧拉角均按该顺序旋转.

O1x1y1z1 O1xyz随体坐标系 在惯性坐标系 中的

ϕ ψ γ

Oxyz O1x1y1z1

ϕ ψ γ

位置说明了探测器在惯性空间内的姿态, 所以三个欧

拉角 ,  ,  就是探测器的三个姿态角. 从惯性坐标

系 到箭体坐标系 , 定义 zyx 转动欧拉

角, 则可以得俯仰角 , 偏航角 和滚转角 . 两坐标

系的关系可以表示为 x′

y′

z′

 = [A]

 x′
1

y′1

z′1

 . (2)

其中,

[A] =

 cosϕcosψ −sinϕcosγ + cosϕsinψsinγ
sinϕcosψ cosϕcosγ + sinϕsinψsinγ
−sinψ cosψsinγ

sinϕsinγ + cosϕsinψcosγ
−cosϕsinγ + sinϕsinψcosγ

cosψcosγ

 .
姿态角角速度和探测器的绕轴角速度关系为

θ̇x1
= γ̇ − ϕ̇sinψ,

θ̇y1 = ψ̇cosγ + ϕ̇cosψsinγ,

θ̇z1 = ϕ̇cosψcosγ − ψ̇sinγ.

(3)

fi 有

利用探测器姿态角的定义, 则可以将探测器在随体坐

标系下的受力 转化为惯性坐标系下的受力

ΣFi = [A]Σfi. (4)

P = [x′ y′ z′]
T由此, 令 为探测器的坐标, 探测器的

受力方程可以写为

mP̈ = [A]Σfi. (5)

探测器的姿态角和绕轴角加速度方程则保持不

变, 姿态角的计算可以由姿态角角速度和绕轴角速度

关系得到

 

x1

y1

γ

ϕ

ψ
z1

z

y

x

ψ图 1    ϕ,  , γ角的定义

ψFig. 1    Definition of angle ϕ,  , γ
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
ϕ̇ =

sin (γ)
cos (ψ)

θ̇y1 +
cos (γ)
sin (ψ)

θ̇z1 ,

ψ̇ = cos (γ) θ̇y1 − sin (γ) θ̇z1 ,

γ̇ = θ̇x1
+ tan (ψ) sin (γ) θ̇y1 + tan (ψ) cos (γ) θ̇z1 .

(6)

探测器绕轴角加速度的关系由如下动量矩守恒

方程确定:

Σ (Mx1
) =

dLx1

dt
=

dIx1
ωx1

dt
,

Σ (My1) =
dLy1

dt
=

dIy1ωy1

dt
,

Σ (Mz1) =
dLz1

dt
=

dIz1ωz1

dt
.

(7)

由此即可得到 9维的微分方程组, 用以描述探测器的

飞行状态. 

2　模糊控制器设计的具体过程

模糊控制器的设计过程为: 通过对输入输出量的

模糊化, 将控制器的输入与输出转换到模糊论域, 设

计一种模糊控制规则, 将姿态角度误差与角速度的模

糊量与输出力矩的模糊量互相对应, 通过姿控发动机

输出量的清晰化, 完成对探测器的姿态控制. 

2.1　模糊控制律设计

ϕ ψ γ θ̇x1
θ̇y1 θ̇z1

模糊控制律的设计主要需要考虑探测器的姿态

角 ,  和 以及绕轴角速度 ,  ,  . 其中角度误

差和角速度共同确定对各姿控发动机的开关控制, 同

时为了避免传感器饱和问题, 需要利用角速度对力矩

调制方法进行修正. 控制律的设计主要分为三个部

分: (1) 基于分档模糊集法的输入量与输出量的模糊

化; (2) 模糊规则的制定, 确定输入模糊量与输出模糊

量的逻辑关系; (3) 输出量清晰化, 确定根据模糊控制

规则得到的模糊量对应的姿控发动机开关状态. 该模

糊控制器结构如图 2所示. 

2.2　控制器输入输出量的模糊化

为了最大程度降低控制律的计算量, 输入量与输

出量的模糊化均采用分档模糊集法进行. 分档模糊集

法将模糊集合论域上的精确量分成若干档, 每一档对

应一个模糊集合, 这种模糊化方法只需要进行逻辑判

断而无需进行过多的计算.

Mc = [Mz My Mx]
T

Mz My Mx

{−2,−1, 0, 1, 2}

考虑探测器姿控发动机同时最多开启两个, 则可

以将各轴的控制输出力矩 的模

糊论域分为 2级 , 即 ,  ,  的模糊论域为

. 与模糊论域对应的词集为{负大, 负

小, 零, 正小, 正大}, 即{NB, NS, ZO, PS, PB}.

θd = [ϕd ψd γd]
T

θa = [ϕa ψa γa]
T

θd − θa = ∆θ = [∆ϕ ∆ψ ∆γ]
T

θdiff

{−2,−1, 0, 1, 2}

θthr

∆ϕ ∆ψ ∆γ

记探测器目标姿态为 , 当前时

间 的 实 际 姿 态 为 , 姿 态 角 偏 差

. 将姿态角偏差 模

糊化时的模糊论域分为 2级, 即 . 与

模糊论域对应的词集为{负大, 负小, 零, 正小, 正大},

即{NB, NS, ZO, PS, PB}. 记角度误差阈值为 , 可

以将姿态角误差 ,  和 按照表 1进行模糊化.

ωd = [0 0 0]
T

ωa = [θ̇z θ̇y θ̇x]
T

ωd − ωa =

−ωa = ∆ω = [∆θ̇z ∆θ̇y ∆θ̇x]
T

ωdiff

{−3,−2,−1, 0, 1, 2, 3}

ωinf

ωsup

∆θ̇z ∆θ̇y ∆θ̇x

记探测器目标角速度为 , 实际角速

度为 , 则角速度偏差为

. 将角速度偏差 模

糊化时的论域分为 3级, 即 . 与

模糊论与对应的词集为{负大, 负中, 负小, 零, 正小,

正中 , 正大}, 即{NB, NM, NS, ZO, PS, PM, PB}.

记角速度偏差阈值下限为 , 角速度偏差阈值上限

为 , 均由敏感器饱和转速决定, 可以将姿态角误

差 ,  和 按照表 2进行模糊化.

由此即完成了对控制器输入量和输出量模糊论

域的转换, 即对输入量和输出量的模糊化. 

2.3　模糊控制规则

模糊控制规则是模糊控制器设计的核心, 通常是

由具有专业知识的操作人员, 根据操作经验, 总结得
 

Fuzzy controller

Fuzzy rule

Actual value
Sensors

Sharpness

Switch
Flyover system

Target
+
−

Fuzzification

图 2    模糊控制器结构

Fig. 2    Fuzzy controller structure
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出的一种语言表达形式. 对于探测器的控制, 主要需

要考虑探测器姿态角误差和姿态角速度误差.

以姿态角偏差为负为例, 当姿态角偏差为负时,

若角速度偏差也为负, 则说明姿态角大于目标, 且有

增大趋势, 为尽快消除误差, 则需要输出力矩为负大.

若角速度偏差为正, 则说明姿态角偏差在减小, 当角

速度偏差为正小时, 为了更快减小姿态角偏差, 设置

输出力矩为负大; 当角速度偏差为正中时, 为尽快减

小姿态角误差, 同时为了避免角速度增加过快引起敏

感器饱和, 设置输出力矩为负小; 若角速度偏差为正

大, 则可能由于角速度过高, 引起敏感器饱和问题, 因

此需要设置输出力矩为正小, 保证角速度在敏感器饱

和范围内. 同理可以得到其他的控制规则 (见表 3).

根据表 3的控制规则, 则可以实现对不同姿态角

和角速度下, 探测器三轴姿态控制力矩的输出, 再结

合表 4和表 5对输出力矩的调制, 即可实现对探测器

姿态的模糊控制. 

2.4　姿控发动机输出量的清晰化

以安装 6 台姿控发动机与 12 台轨控发动机为例

开展分析, 假定假定探测器每次最多同时开启两个姿

控发动机, 则可通过 1～8号姿控发动机控制探测器

的俯仰和偏航, 9～12号姿控发动机控制探测器的滚

转. 由于 1～8号发动机同时控制滚转和偏航通道, 因

此这两个通道需要同时考虑. 选择姿控发动机组合如

表 4所示. 由此即可对任意情况下探测器俯仰、偏航

通道的输出力矩进行调制.

滚转通道的控制由 9～11号姿控发动机实现, 如

表 5所示. 由此即可实现对任意情况下探测器滚转通

道的输出力矩进行调制. 

3　模糊控制器的仿真实验

通过 MATLAB仿真软件对上文设计的模糊控

 

∆ϕ ∆ψ ∆γ表 1    姿态角误差 ,  ,  的模糊化

∆ϕ ∆ψ ∆γTable 1    Fuzzy attitude angle error  ,  , 

姿态角误差 模糊控制集 论域

(−∞,−θthr] NB –2

(−θthr, 0) NS –1

0 ZO 0

(0, θthr) PS 1

[θthr,∞) PB 2

 

∆θ̇z ∆θ̇y ∆θ̇x表 2    姿态角误差 ,  ,  的模糊化

∆θ̇z ∆θ̇y ∆θ̇x

Table 2    Fuzzy attitude angular velocity
error  ,  , 

姿态角误差 模糊控制集 论域

(−∞,−ωsup] NB –3

(−ωsup,−ωinf] NM –2

(−ωinf, 0) NS –1

0 ZO 0

(0, ωinf) PS 1

[ωinf, ωsup) PM 2

[ωsup,∞) PB 3

 

表 3    模糊规则控制表

Table 3    Fuzzy rule control table

姿态角
误差

角速度误差

PB PM PS ZO NS NM NB

PB PB PB PB PB PB PS NS

PS B PB PB PB PS NS NS

ZO PB PB PB ZO NS NS NS

NS PS PS NS NS NB NB NB

NB PS NS NB NB NB NB NB

 

表 4    探测器俯仰与偏航通道姿控

发动机组合输出力矩

Table 4    Combined output torque of the attitude
control engine of the detector pitch

and yaw channel

启动的姿控发动机编号 My论域 Mz论域

3, 7 NB NB

4, 7 NB PS

4, 8 NB PB

7 NB NS

3 NS NS

4 NS PS

8 NS PB

3, 6 NS NB

1, 8 PS PB

6 PS NB

2 PS NS

5 PB PS

1 PS PS

2, 6 PB NB

2, 5 PB NS

1, 5 PB PB
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制器进行仿真测试, 通过对于控制探测器到达目标姿

态的测试, 和对起飞过程中几种不确定参数的测试,

验证了模糊控制器的鲁棒性. 此外对控制器内部参数

进行讨论分析, 总结控制器参数调整的一般规律. 

3.1　姿控发动机输出量的清晰化

θd = [ϕd ψd γd]
T
=

[0.3 0.2 0.1] θ0 = [ϕ0 ψ0 γ0]
T
=

[0 0 0]
T

T = 128

在数值仿真中, 取目标姿态

  rad, 初始姿态角

 rad. 模糊控制器于轨控发动机点火 15 ms

后启动, 敏感器的姿态角和角速度信息反馈周期为

 ms, 在每个周期内姿控发动机的点火状态维

持不变.

0.2

ωsup = 0.15 ωinf = 0.1 θthr =

0.1

假定敏感器对角速度测定的饱和值为  rad⋅s–1,

设定   rad⋅s–1,    rad⋅s–1. 取

  rad. 探测器姿态角变化的时域曲线如图 3和

图 4所示.

在图 3和图 4中, 俯仰角目标值为 0.3 rad, 偏航

角的目标值为 0.2 rad, 滚转角的目标值为 0.1 rad. 根

据图 3和图 4可以看出, 在模糊控制器的控制下, 探

测器的姿态角有往目标姿态角收敛的趋势, 但是会存

在超调和振荡. 由于姿控发动机并不能随意调节大

小, 并且控制律并不是连续的, 而是以 128 ms为周期

的, 因此振荡现象无法完全消除, 但是可以通过调整

控制器参数减小振荡范围. 从图 3可以看出, 三个姿

态角的 60%上升时间均为 1.5～2 s, 俯仰角的上升速

度略慢于偏航角和滚转角. 滚转角的最大超调量最

大, 可达 0.08 rad, 俯仰角其次, 超调量约为 0.05 rad,

偏航角超调量最小, 约为 0.03 rad. 从图 4可以看出,

趋于稳态后, 该模糊控制器的振荡范围远小于目标姿

态角±0.05 rad. 探测器的角速度如图 5所示.

x1 y1 z1

从图 5可以看出, 该模糊控制器可以保证角速度

绝对值的最大值不会超过 0.2 rad⋅s–1 的限制, 保证了

敏感器不会饱和, 可以测得探测器的角速度和姿态信

息. 在 0 ～3 s内, 绕 轴和 轴的角速度大于绕 轴

的角速度, 因此滚转角和偏航角的上升速度要快于俯

仰角. 

3.2　鲁棒性检验

θd = [ϕd ψd γd]
T
=

[0.3 0.2 0.1]

将探测器的目标姿态角设为

 rad, 对探测器最易遭受的两种外部影

响进行数值仿真以检测模糊控制的鲁棒性. 

 

表 5    探测器滚转通道姿控发动机组合输出力矩

Table 5    Detector roll channel attitude control engine
combination output torque

启动的姿控发动机编号 Mx论域

10, 12 NB

12 NS

9 PS

9, 11 PB
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图 3    0～15 s 时探测器姿态角时域曲线

Fig. 3    Time domain curve of detector attitude

angle at 0～15 s
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图 4    0～50 s时探测器姿态角时域曲线

Fig. 4    Time domain curve of detector attitude

angle at 0～50 s
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图 5    探测器各轴角速度时域曲线

Fig. 5    Time domain curve of detector angular velocity
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3.2.1　初始姿态角的影响

探测器的俯仰与偏航动作是耦合的, 但二者滚转

动作是独立的, 因此先考虑初始滚转角对滚转动作的

影响, 再分析初始俯仰角与偏航角的影响.

γ0 −π/2 −π/4 π/4 π/2考虑初始滚转角 为 ,  ,  和

rad的情况, 如图 6所示, 探测器的姿态角在 10 s后

均能较好地收敛到目标姿态角.

γ0 = 0 rad ϕ0

ψ0 −π/6 π/6
在滚转角为 , 考虑初始俯仰角 与初

始偏航角 分别为 和 情况进行验证 , 如

图 7所示.

从图 7可以看出, 探测器在不同的初始俯仰角和

偏航角的情况下, 最长经过 6 s后各个姿态角均接近

目标姿态角. 与不同初始滚转角的响应相似, 不同初

始俯仰角和偏航角下探测器响应速度主要取决于初

始姿态与目标姿态的差, 由于探测器角速度受到敏感

器饱和的限制, 初始姿态角与目标姿态角差越大, 响

应需要的时间就越长.
 

3.2.2　轨控发动机安装误差

设轨控发动机的安装偏差最大为 1 mm, 安装偏

斜最大为 9′, 在极端条件, 即发动机的偏差与偏斜均

最大时进行仿真, 姿态角与绕轴角速度的时域响应分

别如图 8和图 9所示.

从图 8可以看出, 虽然存在外界扰动力矩, 但是

扰动力矩相较于姿控发动机的力矩较小, 因此对于模

糊控制下探测器的时域响应影响有限. 各个姿态角的

60%上升时间小于 5 s, 并且均能稳定到目标姿态角

附近振荡.

从图 9可以看出, 在扰动的情况下, 各轴角速度

依然没有超过限制的 0.2 rad⋅s–1, 因此不会使得敏感

器出现饱和, 可以准确测得角速度和姿态角信息.

综上所述, 在大于轨控发动机安装误差带来的扰

动 100%的扰动下, 设计的模糊控制器依然能够准确

达到目标姿态角, 并且角速度始终满足要求, 因此可

以认为对于由轨控发动机安装误差产生的扰动具有

足够的鲁棒性. 

4　模糊控制器的 ADAMS联合
仿真验证

通过联合仿真的方式进一步对模糊控制的效果

进行验证, 由于不具备在真实环境下测试模糊控制方

法的条件, 因此使用 ADAMS软件对探测器的起飞过

程进行仿真, 该软件在航空器仿真方面被广泛使用,

仿真结果较为可靠[20,21].

在软件中完成模型的导入与环境的配置, 并将目
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图 6    不同初始滚转角下的姿态控制测试

Fig. 6    Attitude control test under different initial roll angles
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[0 0 0]
Trad标姿态与初始姿态均设置为 , 即让探测器

维持在一个固定的姿态时 , 使用模糊控制方法与

PD控制方法进行对比, 结果如图 10所示.

±0.1 rad

可以看出模糊控制相比于 PD控制, 虽然一直有

微小的振动, 但可以将 z 轴向的角度稳定在

范围内, 效果更好.

θd = [ϕd ψd γd]
T =

[0.3 0.2 0.1] θ0 = [ϕ0 ψ0 γ0]
T
=

[0 0 0]
T

再针对控制器已经偏离, 需要调整到另一个确定

角度的情况进行仿真, 取目标姿态

  rad, 初始姿态角

 rad. 敏感器的姿态角和角速度信息反馈周

T = 128

0.2 ωsup = 0.15 ωinf = 0.1

θthr = 0.1

期为  ms, 假定敏感器对角速度测定的饱和值

为   rad⋅s–1,  设 定   rad⋅s–1, 

rad⋅s–1. 取   rad. 三个轴向的角度变化如

图 11所示, 三个轴向的角速度变化如图 12所示.

通过图 11和图 12可以看到经过模糊控制, 在角

速度的预设范围内, 探测器最终可以至多在 35 s内稳

定在目标角度 0.03 rad范围之内. 此外图 13给出了

以其中两个姿控发动机为例、在模糊控制过程中的开

关情况, S1, S2对应图 2中 FF1与 FF2姿控发动机
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图 7    不同初始俯仰角与偏航角下的姿态控制

Fig. 7    Attitude control under different initial pitch angle and yaw angle
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图 8    轨控发动机安装误差下进行姿态控制的角度变化

Fig. 8    Angle change of attitude control under

the error of orbit control engine installation
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图 9    轨控发动机安装误差下进行姿态

控制的角速度变化

Fig. 9    Angular velocity change of attitude control

under orbit control engine installation error
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的开关. 该图说明了姿控发动机能在上文设计的模糊

控制规则下进行调整, 完成姿态控制的目标.

θd = [ϕd ψd γd]
T
= [0.3 0.2 0.1]

作为对比, 使用 PD控制方法对同一个目标姿态

角度  rad进行联合

仿真测试, 通过图 11与图 14两个图的对比, 可以发

现 PD控制在同时对三个方向的角度进行控制时, 会

出现控制发散的情况, 而模糊控制方法可以在一定角

速度范围内将探测器调整到目标姿态. 此外, 虽然

PD控制参数可以进一步调整来到达控制效果, 但其

对于模型参数较为敏感容易造成控制发散, 在地外环

境不确定性较大的前提下, 模糊控制方法能够展现出

对模型参数不敏感的优势.

综上, 通过 ADAMS联合仿真的方法, 对比模糊

控制与 PD控制在调整探测器姿态时的效果, 进一步

验证了模糊控制的可靠性. 
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图 10    模糊控制与 PD控制对比

Fig. 10    Comparison of fuzzy control and PD control
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图 11    使用模糊控制调整至目标角度过程的角度变化

Fig. 11    Use fuzzy control to adjust the angle change

auring the process to the target angle
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图 12    使用模糊控制调整至目标角度过程的角速度变化

Fig. 12    Use fuzzy control to adjust the angular

velocity change during the process to the target angle
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5　结论

针对探测器起飞阶段存在参数不确定性的姿态

控制问题, 应用模糊控制理论设计了一种模糊姿态控

制方法. 该方法通过模糊化处理输入输出量, 在模糊

论域内建立了一套将姿态角和角速度映射到输出力

矩的模糊控制规则, 并通过发动机推力的清晰化输出

最终实现对探测器姿态的控制. 同时, 通过数值仿真

全面验证了该模糊控制方法在参数存在不确定性条

件下的收敛性、响应速度、控制精度与鲁棒性. 仿真

结果表明, 与传统 PD控制相比, 所设计的模糊控制

器能够稳定地驱动探测器达到目标姿态, 为深空探测

器自主起飞与姿态控制这一研究较少的领域提供了

一种有效的模糊控制方案, 为进一步的工程实现奠定

了理论和方法基础.
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