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对失控翻滚目标任意位置悬停的模糊控制
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摘　要：针对失控翻滚目标任意位置悬停的控制问题进行研究。在目标器轨道坐标系下建立任意偏心
率的三维相对运动方程，并分析失控翻滚目标的姿态运动特性。将悬停问题解耦为三个通道的二维模糊控

制问题，并以ｘ通道为例进行Ｍａｍｄａｎｉ型模糊控制器设计。确定相应的模糊子集、隶属度函数以及模糊控制
规则表，采用面积中心法解模糊化。通过数值仿真验证了模糊控制器的控制性能。
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　　随着航天技术及空间应用的不断发展，在轨航
天器的数量越来越多，空间技术也从空间利用提升

为空间操作。为了确保航天器在轨的可靠性，延长

在轨寿命，对空间操作的需求也变得越来越大，比

如对航天器进行在轨检测、监视、维修、空间拦截撞

击甚至更换航天器部件［１－３］。在空间操作任务中，

任务追踪器有时候需要在某航天器的体坐标系或

主轴坐标系中保持不变的位置，这样追踪航天器仿

佛在目标航天器的某个方向“悬停”［４－１０］。

对于航天器的悬停技术，国内外已经开展了较

多的研究。Ｍｏｒｒｏｗ研究了太阳帆航天器探测小行
星时的无动力悬停问题［１１］。Ｓａｗａｉ等基于相对距
离测量法，研究了航天器相对自旋小行星的悬停稳

定性并给出了相应的悬停控制策略［１２］。Ｗｉｅ分析
了混合动力飞行器相对小行星悬停的动力学特性，

该混合动力由太阳帆和引力牵引提供，并探讨了这

种概念航天器对小行星探测的适用性［１３］。在死区

控制条件下，Ｂｒｏｓｃｈａｒｔ等将航天器悬停问题转为拉
格朗日形式的充分条件，并对其稳定性进行了分

析，考虑了小行星的特殊外形及其质量特性，采用

数值方法分析了星体两种坐标系（即体坐标系和

惯性坐标系）下的位置悬停稳定性［１４－１６］。Ｌｅｅ等
对小行星悬停的有限时间控制问题进行了研究，

设计了自适应滑膜控制器，并实现了有效的悬

停［１７－１９］。为了在目标航天器正下方或正上方实

现悬停，林来兴和黎康提出了一种“持续式”的开

环控制律［２０］。在连续有限推力和椭圆轨道条件

下，王功波等研究了任意位置悬停的控制问题，并

给出了对任意椭圆轨道的目标航天器实现悬停的

开环控制律［２１－２２］。阎野和朱亚文研究了追踪航

天器在目标航天器任意位置的悬停，提出了开环

控制方法，设计了基于线性二次调节（Ｌｉｎｅａｒ
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ＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）的悬停控制器，推导了
对椭圆轨道目标悬停加速度的解析解［２３－２４］。

目前对于航天器悬停控制技术的研究文献大

多采用开环控制方法。初始误差、摄动力、测量误

差等干扰因素均会影响到开环控制策略的精度。

即使很小的初始误差和干扰，经过一段时间都会

出现较大的控制误差，最后甚至偏离标称悬停位

置，因此开环控制方法在实际中应用效果有限。

本文针对失控翻滚目标的悬停问题，在目标器轨

道系上建立了任意偏心率的两航天器间相对运动

方程，对目标的姿态运动特性进行了分析，设计了

Ｍａｍｄａｎｉ型闭环模糊控制器，最后通过数值仿真
验证了模糊控制器的控制性能。

１　相对运动动力学模型

首先定义相关坐标系，如图１所示。定义地心
为Ｊ２０００坐标系 ＯｅＸｅＹｅＺｅ的原点，基准平面为历
元平赤道面，ＯｅＺｅ轴方向为基准平面法向，ＯｅＸｅ轴
方向由Ｏｅ指向平春分点，ＯｅＹｅ轴指向符合右手定
则。定义航天器速度与当地水平（ＶｅｈｉｃｌｅＶｅｌｏｃｉｔｙ
ａｎｄＬｏｃａｌＨｏｒｉｚｏｎｔａｌ，ＶＶＬＨ）轨道坐标系ＯｓＸｓＹｓＺｓ
的原点为航天器的质心Ｏｓ，ＯｓＺｓ轴由质心Ｏｓ指向
地心Ｏｅ，ＯｓＸｓ轴沿航天器运动方向并与ＯｓＺｓ轴正
交，ＯｓＹｓ轴由右手定则确定。

图１　惯性坐标系和ＶＶＬＨ坐标系
Ｆｉｇ１　ＩｎｅｒｔｉａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄＶＶＬＨｓｙｓｔｅｍ

在目标航天器 ＶＶＬＨ轨道坐标系下，选用非
线性的ＴＨ方程描述追踪航天器与目标航天器
的相对运动［２５］：

ｘ̈＝θ
·２ｘ＋̈θｙ＋２θ

·ｙ－μｘ／ｒ３ｃ＋ｆｄｘ＋Ｆｃｘ／ｍｃ

ｙ̈＝－̈θｘ＋θ
·２ｙ－２θ

·ｘ＋μ／ｒ２ｔ－μ（ｒｔ＋ｙ）／ｒ
３
ｃ＋

　　ｆｄｙ＋Ｆｃｙ／ｍｃ
ｚ̈＝－μｚ／ｒ３ｃ＋ｆｄｚ＋Ｆｃｚ／ｍ













ｃ

（１）

其中：下标ｔ代表目标航天器，下标 ｃ代表追踪航
天器；ρ＝［ｘ ｙ ｚ］Ｔ为追踪航天器在目标航天
器ＶＶＬＨ轨道坐标系的位置矢量；ｍｃ为追踪航
天器的质量，Ｆｃｘ、Ｆｃｙ和Ｆｃｚ分别为作用在追踪航天
器上的控制力；ｒｔ为目标航天器质心到地心Ｏｅ的
距离，ｒｃ为追踪航天器质心到地心 Ｏｅ的距离；
ｆｄｘ、ｆｄｙ和ｆｄｚ为两航天器摄动加速度之差；μ为地球

引力常数；θ
·
和 θ̈分别为目标航天器的轨道角速

度和轨道角加速度，表达式为：

θ
·＝ω（１＋ｅｃｏｓθ）

２

（１－ｅ２）３／２
（２）

θ̈＝－２ω
２ｅｓｉｎθ（１＋ｅｃｏｓθ）３

（１－ｅ２）３
（３）

其中，ω为目标航天器的平均角速度，ｅ为目标航
天器轨道偏心率。

２　失控翻滚目标的姿态运动特性

分析失控翻滚目标在空间中的姿态运动特

性，对于实施悬停任务具有重要的意义。一般情

况下，地球引力是空间失控翻滚目标的主要作用

力，其次还有大气阻力和太阳光压等，相比地球引

力而言其他力是个小量，可以忽略不计。空间中，

通常认为外力对目标航天器质心的合力矩为零，

所以目标航天器一般处于无外力矩的自由运动状

态。目标航天器的角动量 Ｈ在惯性空间中为一
恒矢量，大小和方向保持不变。

首先定义两个坐标系，定义航天器质心Ｏｓ为
其本体坐标系 ＯｓＸｂＹｂＺｂ的原点，ＯｓＸｂ为指向航
天器头部的纵轴，ＯｓＹｂ轴在其纵对称面内，并指
向下，ＯｓＺｂ轴指向符合右手定则。定义航天器主
轴坐标系 ＯｓＸＩＹＩＺＩ的原点为其质心 Ｏｓ，ＯｓＸＩ、
ＯｓＹＩ和ＯｓＺＩ为对应的三个惯量主轴，其指向分别
靠近体坐标系ＯｓＸｂＹｂＺｂ相应坐标轴的指向。

以目标器ＯｓＸｂＹｂＺｂ为计算坐标系，可得
［２６］：

珘ｄＨ
ｄｔ＋ω×Ｈ＝Ｌ （４）

式中，Ｌ为外力矩，Ｈ＝Ｉ·ω，Ｉ为目标器的惯量
张量，ω为角速度。式（４）可改写为：

Ｈ·ｘ＋ωｙＨｚ－ωｚＨｙ＝Ｌｘ

Ｈ·ｙ＋ωｚＨｘ－ωｘＨｚ＝Ｌｙ

Ｈ·ｚ＋ωｘＨｙ－ωｙＨｘ＝Ｌ
{

ｚ

（５）

设ＯｓＸｂＹｂＺｂ与 ＯｓＸＩＹＩＺＩ重合，当 Ｌ＝０时，
可得：

Ｉｘωｘ＋（Ｉｚ－Ｉｙ）ωｙωｚ＝０

Ｉｙωｙ＋（Ｉｘ－Ｉｚ）ωｘωｚ＝０

Ｉｚωｚ＋（Ｉｙ－Ｉｘ）ωｘωｙ
{

＝０

（６）

·５４·
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根据角动量守恒有：

Ｉ２ｘω
２
ｘ＋Ｉ

２
ｙω
２
ｙ＋Ｉ

２
ｚω
２
ｚ＝Ｈ

２ （７）
式中，Ｈ为航天器的角动量。根据动能守恒有：

Ｉｘω
２
ｘ＋Ｉｙω

２
ｙ＋Ｉｚω

２
ｚ＝２Ｅｔ （８）

式中，Ｅｔ为航天器的动能。将式（７）和式（８）合并
可得：

Ｉｘ Ｉｘ－
Ｈ２
２Ｅ( )

ｔ
ω２ｘ＋Ｉｙ Ｉｙ－

Ｈ２
２Ｅ( )

ｔ
ω２ｙ＋Ｉｚ Ｉｚ－

Ｈ２
２Ｅ( )

ｔ
ω２ｚ＝０

（９）
在３１３欧拉角转序下的进动角为 、章动角

为θ和自转角为 φ，则可得到角速度 ω的表达
式为：

ω＝
·＋θ

·＋φ （１０）
表示分量的形式为：

ωｘ＝
·ｓｉｎθｓｉｎφ＋θ

·ｃｏｓφ （１１）

ωｙ＝
·ｓｉｎθｃｏｓφ－θ

·ｓｉｎφ （１２）

ωｚ＝φ＋
·ｃｏｓθ （１３）

将航天器角动量 Ｈ 投影到主轴坐标系
ＯｓＸＩＹＩＺＩ中可得：

Ｉｘωｘ＝Ｈｓｉｎθｓｉｎφ （１４）
Ｉｙωｙ＝Ｈｓｉｎθｃｏｓφ （１５）
Ｉｚωｚ＝Ｈｃｏｓθ （１６）

对式（１４）～（１６）两边求导得到 ω：

ωｘ＝λω０（θ
·ｃｏｓθｓｉｎφ＋φｓｉｎθｃｏｓφ） （１７）

ωｙ＝ρω０（θ
·ｃｏｓθｃｏｓφ－φｓｉｎθｓｉｎφ） （１８）

ωｚ＝－ω０θ
·ｓｉｎθ （１９）

其中，λ＝
Ｉｚ
Ｉｘ
，ρ＝

Ｉｚ
Ｉｙ
，ω０＝

Ｈ
Ｉｚ
。将式（１１）～（１２）

代入式（１４）～（１６）可得：


·＝ω０［ρ＋（λ－ρ）ｓｉｎ

２φ］ （２０）

θ
·＝ω０（λ－ρ）ｓｉｎθｃｏｓφｓｉｎφ （２１）

φ＝ω０ｃｏｓθ［１－ρ－（λ－ρ）ｓｉｎ
２φ］ （２２）

失控航天器的质量分布和初始角速度决定了

其在空间中的转动形式，当质量不规则时一般做

欧拉－班索运动。

３　模糊控制器设计

模糊控制器的原理如图 ２所示，ｋｅ、ｋｅｃ和 ｋｕ
为比例系数，Ｅ和 ＥＣ为模糊量 Ｕ的模糊分量，ｕ
为输出。经过模糊化（Ｄ／Ｆ）和模糊推理（Ｒ）得
到模糊集合，再将模糊集合进行清晰化（Ｆ／Ｄ）得
到输出。知识库由隶属函数库 γ、控制规则库 Ｒ
和清晰化方法库ｆｄ组成［２７］。

图２　模糊控制器原理框图
Ｆｉｇ．２　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

对于航天器的悬停控制问题，需要分别控制

位置矢量 ρ和位置矢量的变化率 ρ，由于 ρ＝
［ｘ ｙ ｚ］Ｔ和 ρ＝［ｘ ｙ ｚ］Ｔ，因此，该问题可转
化为三个通道的解耦控制，即对每个方向的位置

和速度进行控制。采用 Ｍａｍｄａｎｉ型模糊控制器，
以ｘ通道为例，ｘ通道的模糊控制器构型如图 ３
所示，ｙ、ｚ通道与 ｘ通道相同。Δｘ为实际位置与
期望位置的偏差，Δｘ为实际速度与期望速度的偏
差，由式（２３）可得Δｘ，由式（２４）可得Δｘ。其中，ｘ

和 ｘ为实际位置和速度，珓ｘ和 珓ｘ
·
为期望位置和速

度。式（２５）为模糊推理，其中“”为模糊合成运
算，Ｒｘ为模糊关系。

Δｘ＝ｘ－珓ｘ （２３）

Δｘ＝ｘ－珓ｘ
·

（２４）
ａｃｘ＝［Δｘ Δｘ］Ｒｘ （２５）

以ｘ通道为例，基于模糊算法设计航天器悬
停控制器。图４为悬停控制器的原理图，图５为
控制器的详细设计流程。首先需要确定模糊子

图３　ｘ通道的二维模糊控制器
Ｆｉｇ．３　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｏｆｃｈａｎｎｅｌｘ

图４　悬停控制器原理
Ｆｉｇ．４　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｈｏｖｅｒｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

·６４·
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集的数量，其次确定相应的隶属度函数。模糊子

集数量、隶属度函数以及模糊控制规则表需要根

据人的判断和经验来设置，从而使模糊控制器具

有智能性。

图５　设计流程图
Ｆｉｇ．５　Ｄｅｓｉｇｎｆｌｏｗｃｈａｒｔ

对于本文而言，取模糊子集个数为７，Δｘ、Δｘ、
ａｃｘ的模糊子集分布为：正大（ＰＢ）、正中（ＰＭ）、正
小（ＰＳ）、零（Ｏ）、负小（ＮＳ）、负中（ＮＭ）、负大
（ＮＢ）。本文中 Δｘ、Δｘ、ａｃｘ的隶属度划分如表 １
所示，Δｘ、Δｘ、ａｃｘ模糊控制规则如表２所示。

表１　Δｘ、Δｘ、ａｃｘ的隶属度划分
Ｔａｂ．１　ＤｉｖｉｓｉｏｎｏｆｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｏｆΔｘ、Δｘ、ａｃｘ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ Ｏ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

Δｘ／ｍ －２．００－１．００－０．０１ ０．００ ０．０１ １．００ ２．００

Δｘ／（ｍ／ｓ）－０．５０－０．２５－０．１０ ０．００ ０．１０ ０．２５ ０．５０

ａｃｘ／（ｍ／ｓ
２）－０．３０－０．１０－０．０５ ０．００ ０．０５ ０．１０ ０．３０

表２　［Δｘ，Δｘ］对应ａｃｘ的模糊子集分布
Ｔａｂ．２　Ｆｕｚｚｙｓｕｂｓｅｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ［Δｘ，Δｘ］ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｃｘ

Δｘ
Δｘ

ＮＢ ＮＭ ＮＳ Ｏ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＮＢ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＭ ＰＳ Ｏ Ｏ

ＮＭ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＳ ＰＳ Ｏ ＮＳ

ＮＳ ＰＭ ＰＭ ＰＭ ＰＳ Ｏ ＮＳ ＮＳ

Ｏ ＰＭ ＰＭ ＰＳ Ｏ ＮＳ ＮＭ ＮＭ

ＰＳ ＰＳ ＰＳ Ｏ ＮＳ ＮＳ ＮＭ ＮＭ

ＰＭ ＰＳ Ｏ ＮＳ ＮＭ ＮＭ ＮＭ ＮＢ

ＰＢ Ｏ Ｏ ＮＭ ＮＭ ＮＭ ＮＢ ＮＢ

　　解模糊化的方法有许多种，主要有面积中心
（重心）法、面积平分法以及最大隶属度法［２７］。

本文采用面积中心（重心）法，该方法的思想为：

先求模糊隶属函数曲线与横轴构成的面积中心，

以该中心所在横轴的位置为模糊集的代表值。设

论域Ｕ上Ｆ集合Ａ的隶属函数为Ａ（ｕ），ｕ∈Ｕ，面
积中心对应的横轴位置为ｕｃｅｎ，则可得：

ｕｃｅｎ ＝
∫ＵＡ（ｕ）ｕｄｕ
∫ＵＡ（ｕ）ｄｕ

（２６）

对状态［Δｘ Δｘ］而言，先判断 Δｘ、Δｘ对应
的模糊子集的隶属度，再由表２判断 Δｘ Δ[ ]ｘ对
应ａｃｘ的隶属度，ａｃｘ的隶属度为 Δｘ隶属度和 Δｘ
隶属度的最小值。最后，采用面积中心（重心）法

进行解模糊化从而得到控制量，式（２７）为模糊推
理结果。

ａｃｘ ＝
∑
ｍ

ｋ＝１
υｋａ

ｋ
ｃｘ

∑
ｍ

ｋ＝１
υｋ

（２７）

式中：ｍ为模糊规则总数；υｋ为模糊子集ｋ的隶属
度；ａｋｃｘ为模糊子集ｅ的模糊推理结果。

４　算例分析

假设目标航天器的轨道要素为：轨道半长轴

ａ＝６７７５０００ｍ，偏心率 ｅ＝０００３，升交点赤经
Ω＝５１６°，轨道倾角ｉ＝７０°，近心点角距 θ＝２０°，
真近点角ｆ＝３０°。

目标航天器的转动惯量为 Ｉｔ＝ｄｉａｇ（５００，
６１０，８５０）ｋｇ·ｍ２，初始欧拉角 ０＝３０°，θ０＝２０°，
φ０＝０°。角动量为Ｈ＝５Ｎｍｓ。

追踪器在目标主轴坐标系中的初始位置和初

始速度为：

ρ０＝［２．５ １．５ ２］ｍ
ρ０＝［１ １ －０．５］ｍ／ｓ

标称位置和速度为：

ρｄ＝［１ １ １］ｍ
ρｄ＝［０ ０ ０］ｍ／ｓ

由于实际推进系统推力有限，假定追踪航天

器三轴能产生的最大加速度为 ０２５ｍ／ｓ２。
式（２８）为位置精度要求，式（２９）为速度精度
要求。

Δｘ２＋Δｙ２＋Δｚ槡
２≤０．０５ｍ （２８）

Δｘ２＋Δｙ２＋Δｚ槡
２≤０．１ｍ／ｓ （２９）

仿真结果如图６～１１所示。图６为失控翻滚

·７４·
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目标的欧拉角变化曲线，进动角在１８０°范围内呈
周期性变化，变化较快，周期较短；章动角变化较

小，周期较长；自转角在３６０°范围内呈周期性变
化，变化较缓慢，周期较长。图７为失控翻滚目标
的欧拉角速度变化曲线，三个欧拉角的角速度均

呈周期性变化。进动角速度最快，最大达到

０９３９３°／ｓ；自 转 角 速 度 次 之，最 大 达 到
０４４３４°／ｓ；章 动 角 速 度 最 小，最 大 值 为
００５４６°／ｓ。图８为欧拉角加速度变化曲线，三
个欧拉角的角加速度均呈周期性变化。章动角加

速度最小，在０°／ｓ２附近变化，变化极小；进动角加
速度在最大，在０６７５６°／ｓ２附近变化，变化极小；
自转角加速度变化较明显，最大值为０４４３６°／ｓ２，
最小值为０４０３９°／ｓ２。

图６　欧拉角随时间变化
Ｆｉｇ．６　Ｅｕｌｅｒａｎｇｌｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图７　欧拉角速度随时间变化
Ｆｉｇ．７　Ｅｕｌｅｒａｎｇｌｅｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图９为目标主轴坐标系下，追踪器当前位置
与标称位置之间的偏差。初始时刻，三个方向位

置偏差较大。在模糊控制器作用下，经过３８ｓ的
时间，追踪器逐渐到达标称位置，位置偏差接近于

０，并保持在这个位置不变，满足式（２８）的位置精
度要求，实现了悬停任务。

图８　欧拉角加速度随时间变化
Ｆｉｇ．８　Ｅｕｌｅｒａｎｇｌｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图９　悬停位置偏差随时间变化
Ｆｉｇ．９　Ｈｏｖｅｒｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图１０为目标主轴坐标系下追踪器的速度偏
差变化曲线。初始时刻，三个方向速度偏差较大。

在模糊控制器作用下，速度偏差小于０１ｍ／ｓ，满
足式（２９）的位置精度要求。

图１０　速度偏差随时间变化
Ｆｉｇ．１０　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｅｖｉａｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图１１为追踪航天器悬停控制加速度的变化
曲线。由于初始时刻位置偏差和速度偏差均较

·８４·
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大，所以初始时刻的悬停控制加速度较大，但最大

值均小于０２５ｍ／ｓ２。随着追踪器与标称悬停位
置的相对距离逐渐减小，追踪器的控制加速度也

呈震荡减小的趋势。当到达标称悬停位置后，追

踪器只需很小的控制加速度就可对翻滚目标进行

有效悬停。ｘ方向和 ｚ方向的控制加速度趋向于
０，而ｙ方向的控制加速度呈周期性变化。但由于
失控翻滚目标存在欧拉角加速，所以标称悬停位

置也存在周期性的加速度，ｙ方向周期性变化的
这个控制加速度就是为了克服它的影响。

图１１　控制加速度随时间变化
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

５　结论

针对失控翻滚目标的悬停问题，分析了失控

翻滚目标的姿态运动特性，设计了追踪航天器相

对于目标航天器在任意位置悬停的 Ｍａｍｄａｎｉ型
模糊控制器。将悬停问题解耦为三个通道的二维

模糊控制问题并确定相应的子集、隶属函数以及

控制规则表，采用面积中心法解模糊化。进行了

仿真，结果表明，该模糊控制器能较快地使追踪航

天器到达标称位置。悬停位置、悬停速度均稳定

在标称状态允许的误差内，达到了理想的控制效

果。该控制器表现出很好的适应性，具有较好的

动态跟踪性能。
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