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基于模糊逻辑的航天器信息融合预见姿态控制

包燕伟，管萍，戈新生，曹彧腾

（北京信息科技大学自动化学院，100192 北京）

摘　 要：大挠性航天器所携带的大型挠性附件具有体积大和刚度低等特点，导致大挠性附件振动会

严重影响航天器的姿态控制。 对此，将模糊控制和信息融合预见控制结合，设计了基于模糊的信息

融合预见姿态控制器。 依据信息融合理论，通过融合航天器期望轨迹和动态方程等信息推导了航

天器的最优预见姿态控制律。 此控制策略具有设计过程简单、计算量小且易于实现的特点。 针对

在实际工程中执行机构存在输出力矩受限问题，采用模糊控制在线调整控制律的相关参数，以使控

制量满足受限要求。 仿真结果表明所设计的控制策略可使挠性附件振动快速衰减，航天器姿态角

能准确、快速地达到期望值，具有较好的控制性能，可为大挠性航天器姿态控制的工程应用提供

借鉴。
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Fuzzy logic-based information fusion preview
attitude control for spacecraft
BAO Yanwei， GUAN Ping， GE Xinsheng， CAO Yuteng

（School of Automation， Beijing Information Science & Technology University，100192 Beijing， China）

Abstract:Large flexible appendages of flexible spacecraft are characterised by their large scale and low
stiffness， resulting in vibration of large flexible appendages that can seriously affect the attitude precision
of the spacecraft. Information fusion preview control is combined with fuzzy control to construct the atti-
tude controller. According to the information fusion theory， the spacecraft's desired trajectory and system
dynamics information are fused， the optimal preview control law is derived. The optimal preview control
law can be easily obtained due to the information fusion control has a simple design process and low com-
putational burden. In real engineering， the control torque generated by the actuator is limited. The fuzzy
controller is employed to adjust the parameters of the control law on-line in order to satisfy the require-
ments of limitation. Simulation results show that the designed control strategy with high control perform-
ance can effectively suppress the vibration of the flexible appendages， and the attitude angle can reach the
desired value accurately and quickly. The proposed control strategy can be served as a reference for the
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engineering application of large flexible spacecraft attitude control.
Key words:large flexible spacecraft； attitude control； information fusion； preview control； fuzzy logic

　 　 为了使现代航天器具有完成各种高难度空间任
务的复杂功能[1]，航天器通常搭载了多种挠性附件。
而这些挠性附件具有体积大、转动惯量大和模态频
率低等特点，导致其与航天器中心刚体的刚柔耦合
效应突出。 在姿态调整过程中，很容易激发挠性附
件振动，严重影响航天器的姿态控制，甚至可能导致
航天器失稳[2]，给航天器姿态控制器的设计带来了
巨大挑战，为其设计出具有高精度和强鲁棒性的姿
态控制策略成为研究热点[3]。

近些年，许多研究人员对航天器的姿态控制系
统进行了广泛的研究。 自适应鲁棒控制[4]、滑模控
制[5-8]、容错控制[9]、PID 控制[10]、反步控制[11-12]和

最优控制[13-14]等控制方法在航天器的姿态控制中得

到了应用，然而这些研究针对的是中心刚体质量和
转动惯量在航天器整体中所占的比例较大的常规挠

性航天器，并未研究配备有大型挠性附件的大挠性
航天器。 由于大挠性航天器所安装挠性附件的质量
和转动惯量占整星的比重较大，使其挠性附件的振
动会显著影响航天器的姿态运动，控制系统很难获
得良好的动态性能。

信息融合预见控制是一种通过融合可预见的信

息来加快系统的动态响应、抑制扰动和改善系统动
态性能的有效方法[15]。 该方法从信息融合的角度
出发，根据信息融合估计理论，通过融合和控制量有
关的期望轨迹信息、系统动态信息以及理想控制策
略等信息得到控制量的最优估计[16]，具有设计过程
简单、计算量小等特点，便于在实际中应用，已在四
旋翼[17-18]、机械手[19-20]和直升机[21]等非线性复杂被

控对象中取得了良好的控制效果，具有广泛的应用
前景。

模糊控制是一种处理复杂被控对象的有效控制

方法[22]，与其他控制策略相结合衍生了很多行之有
效的控制策略[23-24]，文献[23]提出了基于 T-S 模糊
的模型预测控制策略，提高了车辆偏航控制的稳定
性。 文献[24]设计了模糊滑模控制器，有效消除了
控制器抖振情况。 因此，模糊控制与预测控制、滑模
控制等方法相结合，可提高控制系统的鲁棒性和自
适应性，改善系统的控制性能。

基于以上分析，针对大挠性航天器姿态控制问
题，将模糊控制与信息融合预见控制相结合，设计了

基于模糊的信息融合预见姿态控制器。 通过融合期
望轨迹、系统当前状态和理想控制策略等信息，设计
大挠性航天器的姿态控制律。 在此基础上，采用模
糊控制在线调整控制律的参数，以使控制量幅值满
足工程的要求。 仿真结果表明所设计的控制器可实
现对大挠性航天器姿态的有效控制。

1　 大挠性航天器的数学模型

本研究以大挠性航天器为研究对象，航天器的
结构及其参考坐标系如图 1 所示，航天器主要由安
装在其两侧的大型横向太阳帆板和中心刚体构成。

图 1　 大挠性航天器的结构及参考坐标系
Fig. 1　 Structure and reference frame of

the large flexible spacecraft

假设航天器已经到达轨道期望位置，太阳帆板
与航天器本体的相对偏转角固定，忽略轨道动力学
的影响，大挠性航天器的动力学模型为[25]

Mxθ
•• ＋ Ksθ ＋ Mnη

•• ＋ Ksnη ＝ τ （1）

Mnnη
•• ＋ Cnnη

• ＋ Knnη ＋ MTnθ
•• ＋ KTsnθ ＝ Θτ （2）

式中: θ ＝ [θx，θy，θz，θs] T，θx、θy、θz表示航天器三轴
姿态的转动角， θs 表示太阳帆板的转动角度； η ＝
η1，η2，η3，η4[ ]T为前四阶振动模态； τ ＝ [τx，τy，τz，

τs] T 表示控制力矩； Θ ＝ [ΘTx ，ΘTy ，ΘTz ，ΘTs ] 为模态

函 数； Mx ＝

M33 M34 0 0
M34 M44 0 0
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] ， 0 i ×j 表示 i 行 j 列的零矩阵， Mn ＝

MT37，MT47，[ MT57，MT67 ]T； Ksn ＝ 0n×3，KT67[ ]T； Mnn ＝
M77；Cnn ＝ C77；Knn ＝ K77；Mx、Mn和Mnn是质量矩阵
的子矩阵； Ks、Ksn 和Knn 是刚度矩阵的子矩阵； Cnn
是阻尼矩阵的子矩阵。 各个参数具体的物理意义详
见文献[25]。 令 x ＝ θT，θ•T[ ]T ，将式（2）代入式（1）
并离散化，可得系统方程为

xk＋1 ＝ Adxk ＋ Bduk ＋ dk （3）
式中

Ad ＝
I4×4 Ts•I4×4

Ts•M -1
J （Mn M -1

nn KTsn - Ks） I4×4
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其中:dk 可视作挠性振动模态对姿态的影响，且
‖dk‖≤ ηD，ηD 为正常数；挠性模态 η 及其速率 η

•

可由压电陶瓷传感器测量得到[26]。
控制目标为针对大挠性航天器姿态控制系统，

设计基于模糊的信息融合预见姿态控制律，在控制
量幅值满足受限要求下，使挠性航天器的振动模态
快速衰减，并控制三轴姿态能迅速达到期望值。

2　 基于模糊的信息融合预见控制

针对大挠性航天器姿态控制问题，采用信息融
合控制理论，推导出大挠性航天器姿态控制量 uk 的
最优融合估计。 即从信息融合估计的角度，把期望
值信息和系统动态信息等均视为关于控制量的测量

信息，基于信息融合估计理论，直接求出信息融合预
见控制律用于航天器的三轴姿态控制系统中。 考虑
在实际工程中飞轮等执行机构存在输出力矩受限的

问题，设计模糊控制器用以调整姿态控制律中的相
关参数，以使控制量满足受限要求。

2. 1　 信息融合预见控制律设计

信息融合估计通过利用多源可测信息来估计未

知量。 对于控制系统来说，可将系统动态方程已知
的状态 xk 、期望轨迹和理想控制策略等信息均视为

控制量 uk 的测量信息，依据信息融合估计理论（引
理 1），通过融合这些测量信息可得到控制量的最优
估计。

引理 1[27]，假设被估计量 z∈ Rn 的各种信息可
以表示为线性信息融合估计模型。

y■ i ＝ Hiz ＋ vi， i ＝ 1，…，n （4）
式中: y■ i ∈ Rmi 为 z的测量数据； Hi ∈ Rmi×n 为信息
传递矩阵； vi∈Rmi为服从 E[vi] ＝ 0 ， E[vi•vTj ] ＝
Vi，i ＝ j
0 i≠ j{ 的观测误差， V -1i 称为 y

■
i 关于自身 yi 的信

息量，记为 I[y■ i | yi] ＝ V -1i 。

如果满足∑
n

i ＝ 1
HTi V -1i Hi 非奇异，则基于 y

■
i（ i ＝

1，2，…，n） 对 z的最优融合估计 z■ 为

I[z■ | z] ＝ ∑
n

i ＝ 1
HTi V -1i Hi （5）

z■ ＝ I [z■ | z] -1∑
n

i ＝ 1
HTi V -1i y

■
i （6）

式中， I[z■ | z] 表示 z■ 关于 z的信息量。
对于大挠性航天器姿态控制问题，通过融合所

有和控制量有关的信息，将系统状态、期望轨迹和理
想控制策略等信息视为控制量的测量值，由引理 1
可得出航天器姿态控制量。 所设计的最优控制序列
{uk} 可使以下性能指标最小。

Jk ＝ ∑
kf-1

i ＝ 0
‖x∗k＋i＋1 - xk＋i＋1‖2

Qk＋i＋1 ＋ ‖uk＋i‖
2
Rk＋i

( )（7）

式中: x∗k＋i＋1 ∈ Rn×1 为系统的期望值； uk＋i ∈ Rr×1 为
控制向量； Qk＋i＋1 ∈ Rn×n ； Rk＋i ∈ Rr×r 为对称正定的
信息权重矩阵； kf 为预见步数。 等式右边第一项表
示对实际系统状态 xk＋i＋1 跟踪期望轨迹 x∗k＋i＋1 的要
求， Qk＋i＋1 则表示相应的信息量，右边第二项则表示
系统对控制量尽量小的要求， Rk＋i 表示相应的信
息量。

假设在 k时刻，协状态融合估计 x■ k＋1 已经得到，
则所有与控制量 uk 有关的信息如下。

xk＋1 ＝ Adxk ＋ Bduk ＋ dk （8）
0 ＝ uk ＋ rk （9）

x■ k＋1 ＝ xk＋1 ＋ pk＋1 （10）
式（8）表示由状态方程决定的控制量信息；式

（9）表示由性能指标中要求控制能量尽量小所决定
的信息表达式， rk 是均值为零、方差为 R -1k 的白噪
声；式（10）表示对状态估计时存在估计误差的信
息， pk＋1 是均值为零的过程噪声，其方差为 Pk＋1。 将
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式（8）代入式（10）可得
x■ k＋1 - Adxk - dk ＝ Bduk ＋ pk＋1 （11）

则由引理 1，融合式（9）和式（11）所示的关于
uk 的测量信息，得到 uk 的最优融合估计为
u■ k ＝ [Rk ＋ BTdP -1k＋1Bd] -1BTdP -1k＋1 x■ k＋1 - Adxk - dk( )

（12）
由式（12）可以看出，计算控制量 u■ k 需要确定协

状态 x■ k＋1 及其信息量 P -1k＋1。通过融合所有未来时刻
的可预见信息，即可得到协状态 x■ k＋1 及其信息量
P -1k＋1。下面首先讨论如何得到 xk＋1 的最优融合估计
x■ k＋1 ，然后递推即可得到协状态序列 x■ k＋i{ }，i ＝ 1，
2，…，kf。

若已经融合了 k ＋ 1时刻以后的所有信息，得到
协状态融合估计 x■ k＋2 和信息量 P -1k＋2 ，则与 xk＋1 有关
的所有信息如下。

xk＋2 ＝ Adxk＋1 ＋ Bduk＋1 ＋ dk＋1 （13）
x■ k＋2 ＝ xk＋2 ＋ pk＋2 （14）
x∗k＋1 ＝ xk＋1 ＋ qk＋1 （15）
0 ＝ uk＋1 ＋ rk＋1 （16）

式中: pk＋2 是均值为零、方差为 Pk＋2 的过程噪声，式
（15）表示由性能指标函数中要求系统状态达到期
望值所决定的信息表达式； qk＋1 是零均值、方差为
Q -1k＋1 的测量噪声。

将式（13）、式（16）代入式（14）可得
x■ k＋2 - dk＋1 ＝ Adxk＋1 - Bdrk＋1 ＋ pk＋2 （17）

式中: x■ k＋2 - dk＋1 为 xk＋1 的测量值，而 - Bdrk＋1 ＋ pk＋2
则视为测量的过程噪声。 根据引理 1，融合式（17）
和式（15）所示的关于 xk＋1 的测量信息，得到 xk＋1 的
最优融合估计为

x■ k＋1 ＝ Pk＋1 ATd Pk＋2 ＋ BdR -1k＋1BTd( ) -1•[

x■ k＋2 - dk＋1( ) ＋ Qk＋1x∗k＋1 ]

P -1k＋1 ＝ ATd （Pk＋2 ＋ BdR -1k＋1BTd） -1Ad ＋ Qk＋1

 

 

{

|
|

||

（18）
由式（18）可知，根据协状态 x■ k＋2 及信息量 P -1k＋2

可计算得到 x■ k＋1及信息量 P -1k＋1 ，以此类推，可得协状
态最优融合估计序列 x■ k＋i{ }为

x■ k＋i ＝ Pk＋i ATd Pk＋i＋1 ＋ BdR -1k＋iBTd( ) -1•{

x■ k＋i＋1 - dk＋i( ) ＋ Qk＋ix∗k＋i}

P -1k＋i ＝ ATd （Pk＋i＋1 ＋ BdR -1k＋iBTd） -1Ad ＋ Qk＋i
（ i ＝ 1，2，…，kf - 1）　 　 　

 

 

{

|
||

|
||

（19）

终端时刻协状态 x■ k＋kf估计时需要下一时刻协状
态的值，考虑到当预见步数足够时，之后的未来信息
对当前控制性能的影响甚微，因此置 x■ k＋kf＋1 ＝ 0 ，

P -1k＋kf＋1 ＝ 0 ，则协状态初值为: x
■
k＋kf ＝ x

∗
k＋kf，P

-1
k＋kf ＝

Qk＋kf。
式（19）的信息权重更新为逆时间方向求解黎

卡提方程，取 Qk＋1 ＝ Qk＋2 ＝ … ＝ Qk＋kf ＝ Q，Rk ＝

Rk＋1 ＝ … ＝ Rk＋kf-1 ＝ R ，则所有协状态 x
■
k＋1 的信息

量 P -1k＋1 收敛于 P -1，P -1 为黎卡提方程 P -1 ＝ Q ＋ ATd
P ＋ BdR -1BTd( ) -1Ad 的解[17]，根据数值分析中迭代
法的收敛性定理，通过调整权重矩阵 Q、R 可使谱半
径 ρ[PATd （P ＋ BdR -1BTd） -1] < 1 ，则由式（19）描述
的协状态迭代过程收敛[17]。

综上，在每次计算控制量 u■ k 时，先根据式（19）
逆时间求得协状态序列 {x■ k＋i} 及其信息量，再根据
式（12）可得到航天器的信息融合预见控制量 u■ k。式
（12）可表述为

u■ k ＝ - Kxxk ＋ G x■ k＋1 - dk( ) （20）
式中， Kx ＝ GAd，G ＝ [Rk ＋ BTdP -1k＋1Bd] -1BTdP -1k＋1。设
置权重矩阵 Q 、 R可调整反馈参数 Kx ，由于信息融
合预见控制与传统最优控制的反馈控制项一致，因
此信息融合预见控制的稳定性与传统最优控制系统

的稳定性一致[28]。 设置权重矩阵 Q、R 调整反馈参
数 Kx ，使闭环系统特征值位于单位圆内。 并且系统
矩阵 Ad 和 Bd 是定常矩阵，对于任何使 DTD ＝ Q成
立的 D ，矩阵对 [Ad，D] 可观测，故所设计的信息融
合预见控制系统是渐进稳定的[28]。

2. 2　 基于模糊的信息融合预见姿态控制器设计

在实际工程中，由于物理结构与能量消耗的限
制，使飞轮等执行机构的输出力矩受限，故在控制器
的设计中需考虑到控制量受限问题[29]。 式（12）求
出的控制量并不能保证其满足受限要求，考虑到权
重 Qk＋i（ i ＝ 1，2，…，kf） 和 Rk＋j（ j ＝ 0，1，…，kf - 1）
会直接影响控制量的幅值，则可通过改变控制律的
参数 Qk＋i 和 Rk＋j 的值，实现对控制量幅值的调整。
由于 T-S 模糊模型具有结构简单，数学描述方便的
优点，便于系统的分析和控制器的设计，在此采用
T-S模糊模型在线调整控制律式的参数。

从性能指标式可知，矩阵 Qk＋i 和 Rk＋j 都会影响
系统的控制性能， Qk＋i 增大则控制精度越高，但会导
致控制量幅值增大，相反 Rk＋j 增大可减小控制量幅
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值，但会降低控制精度[15]，因此通过适当的调整权
重矩阵 Qk＋i 和 Rk＋j 可使控制量 u

■
k 满足约束条件，即

当控制量输出幅值过大时，可通过减小权重矩阵
Qk＋i 和增大矩阵 Rk＋j 来减小控制量的幅值，而控制
量在要求范围内时，可增加权重矩阵 Qk＋i 并减小
Rk＋j ，提高控制系统的响应速度。

令 u■ k，max 代表在向量 u
■
k 中所有元素取绝对值后

的最大值， Δu■ k，max 代表向量 Δu
■
k 中所有元素取绝对

值后的最大值， Δu■ k ＝ u
■
k - u

■
k-1。取 u

■
k，max，Δu

■
k，max 作

为模糊系统的输入，权重调节因子 Q
-
k＋1 和 R

-
k 作为模

糊系统输出，为了方便表示，令 s ＝ [ s1，s2] T ＝

[u■ k，max，Δu
■
k，max] T ，在此设置 2 个 T-S 模糊控制器分

别在线调整参数 Q
-
k＋1 和 R

-
k ，第 l条的模糊规则可表

示为

R l :if s1 is fl1 and s2 is fl2 then Q
-
k＋1 is g1l and R

-

k is g2l。
其中: fl1、fl2 分别为 s1、s2 的模糊子集； g1l 和 g2l 为常
值， l ＝ 1，2，…，M，M为模糊规则数。 模糊系统的输
出可表示为

Q
-

k＋1 ＝ gT1ξ s( )

R
-

k ＝ gT2ξ s( )
{ （21）

式中: gi ＝ [gi1，gi2，…，giM] T，i ＝ 1，2为可调模糊规
则参数； ξ s( ) ＝ [ξ1 s( )，ξ2 s( )，…，ξM s( )] T 表示模

糊基函数， ξl s( )表示为

ξl s( ) ＝
μf 　l　1 s1( )μf 　l　2 s2( )

∑
M

l ＝ 1
μf 　l　1 s1( )μf 　l　2 s2( )

， l ＝ 1，2，…，M( )

（22）
式中， μf 　l　1 si( )为 f 　l　1 i ＝ 1，2( )的隶属度函数。 则由
式（21）得到模糊系统输出后，信息权重调节律可表
示为

Q
~

k＋i ＝ Qk＋i•Q
-

k＋1， i ＝ 1，2，…，kf

R
~

k＋j ＝ Rk＋j•R
-

k， j ＝ 0，1，…，kf - 1
{ （23）

因此，在 k时刻，基于模糊的信息融合预见姿态
控制量的最优估计可表示为

u■ k ＝ [R
~

k ＋ BTdP -1k＋1Bd] -1BTdP -1k＋1 x■ k＋1 - Adxk - dk( )

（24）
协状态序列的融合过程式（19）可表述为

x■ k＋i ＝ Pk＋i ATd Pk＋i＋1 ＋ BdR
~
-1
k＋iBTd( ) -1•{

x■ k＋i＋1 - dk＋i( ) ＋ Q
~

k＋ix∗k＋i}

P -1k＋i ＝ ATd （Pk＋i＋1 ＋ BdR
~ -1
k＋iBTd） -1Ad ＋ Q

~
k＋i

i ＝ 1，2，…，kf - 1

 

 

{

|
|
|

|
|
|

（25）

则协状态初值设置为 x■ k＋kf ＝ x
∗
k＋kf，P

-1
k＋kf ＝ Q

~
k＋kf。

综上，基于模糊的信息融合预见姿态控制律如
式（24）所示。 在实际控制时，首先根据控制量及其
增量得到模糊系统的输入，利用式（21）计算模糊系

统的输出 Q
-
k＋1、R

-
k ，并用式（23）计算调整后的权重

Q
~
k＋i，R

~

k＋j ，然后根据，式（25）得到协状态融合估计
序列 x■ k＋i{ } ，并通过式（24）得到航天器姿态系统的

控制量 u■ k。

3　 仿真分析

在此通过数字仿真验证所设计的基于模糊的信

息融合预见姿态控制算法的有效性。 航天器中心刚
体转动惯量 J ＝ dig（20，20，20） kg•m2，质量为 120 kg，
太阳帆板的长度为 8 m，宽度为 1 m，厚度为 0. 01 m，
其余参数详见文献[25]。 设初始姿态角 θx ＝ 8°，
θy ＝ 7°，θz ＝ 6°，θs ＝ 0° ，振动模态初值 η1 ＝ η2 ＝
η3 ＝ η4 ＝ 0 ；姿态角期望值 θrx ＝ θry ＝ θrz ＝ θrs ＝
0°。模糊控制器输入 u■ k，max，Δu

■
k，max 的模糊集合均为

{NB、NS、Z、PS、PB}，其中 NB、NS、Z、PS、PB 分别表
示负大、负小、零、正小、正大，模糊集合均采用高斯
隶属度函数，模糊规则如表 1 所示。

表 1　 模糊规则表

Tab. 1　 The fuzzy rule table

u■ k，max
Δu■ k，max

NB NS Z PS PB

NB [1，2] [1，2] [1，2] [1，2] [1，2]

NS [2，1] [2，1] [2. 2，1] [2，1] [2，1]

Z [2，1] [2，1] [2. 5，1] [2，1] [2，1]

PS [2，1] [2，1] [2. 2，1] [2，1] [2，1]

PB [1，2] [1，2] [1，2] [1，2] [1，2]

　 　 为验证所设计控制算法的有效性，将基于信息
融合的模糊预见控制算法与无模糊调整的信息融合

预见控制和传统预见控制[30]进行比较。 仿真结果
如图 2 ~图 4 所示，在传统预见控制策略下，姿态角
分别在 59、98、85、75 s达到期望值，控制过程中最大
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控制力矩达到 31. 62 Nm，振动模态至 200 s 时还未
趋于 0；在无模糊的信息融合预见控制下，姿态角在
52、70、65、48 s 达到期望值，最大控制力矩达到
20. 09 Nm，振动模态于 140 s 后均趋于 0；而在基于
信息融合的模糊预见控制作用下，姿态角分别于
50、60、60、42 s达到期望值，控制过程中最大控制力
矩为 13. 60 Nm，振动模态在 110 s 后均趋于 0，控制
效果最好。

图 2　 姿态角
Fig. 2　 Attitude angle

图 3　 控制力矩
Fig. 3　 Control moment

在实际工程中，由于燃料的消耗，太阳能电池帆
板的收缩和伸展等原因会引起航天器的转动惯量等

参数发生变化，影响姿态系统的控制精度。 在此将航
天器转动惯量增加和减少 20%，对大挠性航天器姿态

控制系统进行仿真，以检验所设计控制器的鲁棒性。

图 4　 挠性振动模态
Fig. 4　 Flexible vibration mode

当转动惯量增加 20%时仿真结果如图 5 ~图 7
所示。 传统预见控制算法分别在 70、130、85、84 s使
姿态角达到稳定，控制过程中最大控制力矩达到
31. 62 Nm，挠性振动模态在 200 s 时未趋于 0；无模
糊的预见控制策略使航天器姿态分别在 57、73、65、
50 s达到期望值，在控制过程中最大控制力矩为
20. 11 Nm，挠性振动模态在 170 s 后均趋于 0；而在
基于信息融合的模糊预见策略下，姿态角分别于
54、60、62、46 s达到稳定，在控制过程中最大控制力
矩为 13. 61 Nm，挠性振动模态在 140 s 后均趋于 0，
控制效果更优。

图 5　 转动惯量增加 20%情况下的姿态角
Fig. 5　 Attitude angle under the condition that
the moment of inertia increases by 20%
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图 6　 转动惯量增加 20%情况下的控制力矩
Fig. 6　 Control moment under the condition that
the moment of inertia increases by 20%

图 7　 转动惯量增加 20%情况下的挠性振动模态
Fig. 7　 Flexible vibration mode under the condition that

the moment of inertia increases by 20%

当转动惯量减少 20%时的结果与增加 20%时
相似，限于篇幅，此处未将仿真结果列出。

由以上仿真结果可知，传统预见控制可使航天
器姿态角达到期望值，但姿态角响应时间较长，挠性
模态很难快速衰减。 基于信息融合的预见控制策略
通过融合系统动态信息和理想控制策略等多源信

息，能更有效利用未来信息，故仿真中姿态角能较快
地达到期望值，具有良好的动态特性，但在控制过程
中控制力矩幅值较大，所激发的挠性振动模态也较

大。 而所设计的控制算法采用模糊控制在线调整控
制律的相关参数，使控制量满足受限要求，所激发的
挠性振动模态较小，故仿真中振动模态收敛时间短，
姿态角能快速达到期望值，具有较好的动态性能。
转动惯量发生变化时，所设计的姿态控制系统的控
制性能也基本保持不变。

4　 结　 论

针对带有大挠性附件的航天器，设计了基于信
息融合的模糊预见姿态控制律，通过融合期望轨迹
信息以及理想控制策略等信息，根据信息融合理论
推导出大挠性航天器的信息融合预见姿态控制律，
改善了系统的控制性能。 考虑到在实际工程中执行
机构存在输出力矩受限的问题，采用了模糊逻辑对
控制律的参数在线进行调整，使控制量满足受限要
求。 仿真结果表明，所设计的控制算法可使挠性附
件的振动模态较快衰减，航天器姿态能快速达到期
望指令，具有较好的动态性能。

参考文献：

[1] 　 曹登庆， 白坤朝， 丁虎， 等. 大型柔性航天器动力学与振动控
制研究进展[J] . 力学学报， 2019， 51（1）:1-13.
CAO Dengqing， BAI Kunzhao， DING Hu， et al. Advances in dy-
namics and vibration control of large-scale flexible spacecraft[ J] .
Chinese journal of theoretical and applied mechanics， 2019， 51
（1）:1-13（in Chinese） .

[2] 　 朱尊红， 戈新生. 自旋挠性航天器非约束模态动力学特性研
究[J] . 应用力学学报， 2023， 40（1）:66-72.
ZHU Zunhong， GE Xinsheng. Characterization of unconstrained
modal dynamics of a spinning flexible spacecraft[J] . Chinese jour-
nal of applied mechanics， 2023， 40（1）:66-72（in Chinese） .

[3] 　 ZHANG C， MA G F， SUN Y C， et al. Prescribed performance a-
daptive attitude tracking control for flexible spacecraft with active
vibration suppression [ J] . Nonlinear dynamics， 2019， 96 （3 ）:
1909-1926. 　

[4] 　 TAO J W， ZHANG T. Robust adaptive attitude maneuvering and
vibration reducing control of flexible spacecraft under input satura-
tion [ J] . Transactions of Nanjing University of Aeronautics &
Astronautics， 2019， 36（1）:98-108.

[5] 　 支敬德， 戈新生. 基于模糊滑模控制的挠性航天器姿态机动
及抖振抑制研究 [ J] . 应用力学学报， 2020， 37 （5）:1972-
1979.
ZHI Jingde， GE Xinsheng. Flexible spacecraft based on fuzzy
sliding mode control attitude manoeuvre and vibration suppression
study[J] . Chinese journal of applied mechanics， 2020， 37（5）:
1972-1979（in Chinese） .



第 6 期 包燕伟，等.基于模糊逻辑的航天器信息融合预见姿态控制 1253　

投稿网站:https: / / cjam. xjtu. edu. cn　 微信公众号:应用力学学报

[6] 　 LI A， LIU M， SHI Y. Adaptive sliding mode attitude tracking con-
trol for flexible spacecraft systems based on the Takagi-Sugeno fuzz-
y modelling method[J] . Acta astronautica， 2020， 175:570-581.

[7] 　 CAO L， XIAO B， GOLESTANI M. Robust fixed-time attitude sta-
bilization control of flexible spacecraft with actuator uncertainty
[J] . Nonlinear dynamics， 2020， 100（3）:2505-2519.

[8] 　 CAO L， XIAO B， GOLESTANI M， et al. Faster fixed-time control
of flexible spacecraft attitude stabilization[ J] . IEEE transactions
on industrial informatics， 2020， 16（2）:1281-1290.

[9] 　 XIAO Y， DE RUITER A， YE D， et al. Adaptive fault-tolerant at-
titude tracking control for flexible spacecraft with guaranteed per-
formance bounds[ J] . IEEE transactions on aerospace and elec-
tronic systems， 2022， 58（3）:1922-1940.

[10] LIU H， GUO L， ZHANG Y M. An anti-disturbance PD control
scheme for attitude control and stabilization of flexible spacecrafts
[J] . Nonlinear dynamics， 2012， 67（3）:2081-2088.

[11] JIANG Y， HU Q L， MA G F. Adaptive backstepping fault-tolerant
control for flexible spacecraft with unknown bounded disturbances
and actuator failures[J] . ISA transactions， 2010， 49（1）:57-69.

[12] DONG R Q， WU Y Y， ZHANG Y， et al. Adaptive backstepping
attitude control law with L2 -gain performance for flexible spacecraft
[J] . International journal of aerospace engineering， 2019， 2019
（1）:6392175.

[13] 石青鑫， 戈新生. 欠驱动航天器姿态机动时间-能量最优控制
研究[J] . 应用力学学报， 2019， 36（2）:349-355.
SHI Qingxin， GE Xinsheng. Study on time-energy optimal control
for attitude maneuver of underactuated spacecraft [ J] . Chinese
journal of applied mechanics， 2019， 36 （2）:349- 355 （ in Chi-
nese） .

[14] 崔浩， 戈新生. 基于多项式插值的太阳帆板展开最优控制
[J] . 应用力学学报， 2019， 36（6）:1374-1378.
CUI Hao， GE Xinsheng. Optimal control of stretching process of
solar array on spacecraft based on polynomial interpolation method
[J] . Chinese journal of applied mechanics， 2019， 36（6）:1374-
1378（in Chinese） .

[15] 甄子洋. 预见控制理论及应用研究进展[ J] . 自动化学报，
2016， 42（2）:172-188.
ZHEN Ziyang. Research development in preview control theory and
applications[J] . Acta automatica Sinica， 2016， 42（2）:172-188
（in Chinese） .

[16] 甄子洋， 王志胜， 王道波. 基于误差系统的信息融合最优预见
跟踪控制[J] . 控制理论与应用， 2009， 26（4）:425-428.
ZHEN Ziyang， WANG Zhisheng， WANG Daobo. Optimal preview
tracking control based on information fusion in error system[ J] .
Control theory & applications， 2009， 26 （4）:425- 428 （ in Chi-
nese） .

[17] XU Q Z， WANG Z S， ZHEN Z Y. Information fusion estimation-
based path following control of quadrotor UAVs subjected to Gauss-
ian random disturbance[J] . ISA transactions， 2020， 99:84-94.

[18] XU Q Z， WANG Z S， LI Y. Fuzzy adaptive nonlinear information
fusion model predictive attitude control of unmanned rotorcrafts
[J] . Aerospace science and technology， 2020， 98:105686.

[19] ZHEN Z Y， JIANG J， WANG Z S， et al. Information fusion based
decoupling control for multivariable nonlinear system[ J] . Mathe-
matical problems in engineering， 2015， 2015（1）:361581.

[20] 甄子洋， 王志胜， 王道波. 基于信息融合最优估计的非线性离
散系统预测控制[J] . 自动化学报， 2008， 34（3）:331-336.
ZHEN Ziyang， WANG Zhisheng， WANG Daobo. Predictive con-
trol based on information fusion optimal estimation for nonlinear
discrete system[ J] . Acta automatica Sinica， 2008， 34（3）:331-
336（in Chinese） .

[21] XU Q Z， ZHANG Y H. Event-triggered nonlinear information fu-
sion preview control of a two-degree-of-freedom helicopter system
[J] . Aerospace science and technology， 2023， 140:108474.

[22] EKER Í， TORUN Y. Fuzzy logic control to be conventional method
[J] . Energy conversion and management， 2006， 47 （4 ）:377-
394.

[23] WEI L T， WANG X Y， LI L， et al. T-S fuzzy model predictive
control for vehicle yaw stability in nonlinear region [ J] . IEEE
transactions on vehicular technology， 2021， 70（8）:7536-7546.

[24] LIN C M， MON Y J. Decoupling control by hierarchical fuzzy slid-
ing-mode controller[J] . IEEE transactions on control systems tech-
nology， 2005， 13（4）:593-598.

[25] CAO Y T， CAO D Q， LIU L， et al. Dynamical modeling and atti-
tude analysis for the spacecraft with lateral solar arrays[J] . Applied
mathematical modelling， 2018， 64:489-509.

[26] HU Q L. Robust adaptive sliding mode attitude control and vibra-
tion damping of flexible spacecraft subject to unknown disturbance
and uncertainty[ J] . Transactions of the institute of measurement
and control， 2012， 34（4）:436-447.

[27] WANG Z S， WANG D B， ZHEN Z Y. Primary exploration of non-
linear information fusion control theory[J] . Science in China series
f:information sciences， 2007， 50（5）:686-696.

[28] 甄子洋， 王志胜， 王道波. 基于信息融合估计的离散线性系统
预见控制[J] . 自动化学报， 2010， 36（2）:347-352.
ZHEN Ziyang， WANG Zhisheng， WANG Daobo. Information fu-
sion estimation based preview control for discrete linear system[J] .
Acta automatica Sinica， 2010， 36（2）:347-352.

[29] HU Q L， LI B， ZHANG Y M. Robust attitude control design for
spacecraft under assigned velocity and control constraints[J] . ISA
transactions， 2013， 52（4）:480-493.

[30] 廖福成， 任祯琴. 基于控制系统直接方法的非线性系统预见
控制器设计[J] . 控制与决策， 2013， 28（11）:1679-1684.
LIAO Fucheng， REN Zhenqin. Design of a preview controller for
nonlinear systems based on the control system directly method[J] .
Control and decision， 2013， 28（11）:1679-1684（in Chinese） .

（编辑　 张璐）




