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基于模糊参数优化的小行星软着陆控制方法研究
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(长春工业大学 电气与电子工程学院,长春130012)

  摘 要:针对传统指数趋近律变结构控制中抖振的问题,设计出新型变速指数趋近律滑模控制器。基于小行

星软着陆控制系统的动力学模型,推导出指数趋近律滑模控制器结构。通过实时分析运动点距离滑模面的位置及

趋近速率,采用模糊参数优化策略动态调整切换增益,实现在滑模面外时加快响应速度并增强系统克服摄动及外

部干扰能力,到达滑模面时柔化控制量以消除抖振的目的。通过 Matlab仿真,结果表明变速趋近律不仅保证到达

运动的快速性,且有效降低了系统抖振,具有良好的稳态性能。
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0 引 言

随着全世界空间技术的发展,世界各空间大国

在加紧进行月球与火星探测的同时,也开始了对即

火星之后更能激起人们兴趣的小行星深空探测的研

究[1]。迄今,在各国对小行星进行的多次探测任务

中,有3次成功完成了着陆任务。一是NASA发射

的 NEAR探测器2001年2月着陆于EROS小行

星[2],二是日本JAXA 发 射 的 Hayabusa探 测 器

2005年11 月 着 陆 于Itokawa小 行 星 并 采 样 返

回[3]。2003年升空的日本“隼鸟”探测器在目标小

行星附近及其表面共停留了3个月。2014年12月

3日,日本宇宙航空研究开发机构(JAXA)与日本三

菱重工有限公司使用 H-2A运载火箭从种子岛航

天中心成功将“隼鸟-2”(Hayabusa2)小行星探测

器发射升空,该探测器将于2018年到达在地球和火

星之间轨道上运行的小行星1999JU3,并于2020年

携带采样返回地球[45]。三是2004年升空的“罗塞

塔”探 测 器,由 它 释 放 的 彗 星 着 陆 器“菲 莱”于

2014年11月已成功登陆彗星“丘留莫夫-格拉西

缅科”[6]。
小行星引力场弱且分布不规则,给探测器软着

陆造成了很大困难,国内外许多学者对航天器导航、
制导与控制进行了研究。Guelman(1994)假设探测

器下降轨迹在一个平面内,此时控制加速度与垂直

速度在同一条线上,考虑引力作用,获得了燃料最优

垂直着陆天体表面[7]。李爽等(2005)设计了一种滑

模变结构控制器实现小行星软着陆的轨迹追踪控

制[8]。由于普通滑模控制的跟踪误差不会在有限时

间内收敛到零,刘金琨(2005)在滑动超平面的设计

中引入了非线性函数,提出了终端滑模控制策略[9]。
传统趋近律对于切换面外的正常运动段及位于

切换面上的滑动段分别设计,但过大的趋近速度指

数或过大的到达速度均导致系统抖振,造成控制性

能劣化[10]。本文将指数趋近律与切换函数代入小

行星软着陆动力学方法,推导出控制律。为提高控

制性能,设计一种以切换函数及其导数为输入量,反
映滑动模态及稳态误差指标的到达速度为输出量的

模糊参数寻优策略,采用变速方法消除抖振。仿真

结果表明,本文设计的控制方法在保证趋近动态品

质的基础上,既能加快到达速度,又能抑制抖振。

1 动力学模型建立

1.1 探测器质心动力学方程

考虑小天体以ω的角速度进行自转,并存在太

阳光压和第三体引力摄动等无模型干扰。定义小天

体固连坐标系OXYZ:坐标原点在小行星质心。OZ
轴为小行星最大惯量轴,OX 轴为小行星最小惯量

轴,OY由右手定则确定。假设小行星的自转轴和

最大惯量轴一致。小行星固连坐标系中探测器动力

学方程为[11]



ẍ-2ω̇y-ω2x=Gx +Ux +dx

ÿ+2ω̇x-ω2y=Gy +Uy +dy

z̈=Gz+Uz+dz

(1)

其中:Gx、Gy、Gz 为小天体引力加速度;Ux、Uy、Uz

为推进器产生的控制加速度;dx、dy、dz 为无模型干

扰加速度(包括太阳光压和第三体引力摄动)。

1.2 小行星引力势函数模型

针对不规则弱引力场中小行星探测器进行研

究,为了使模型更加简化,将小行星近似成三轴椭球

体,采 用 球 谐 级 数 展 开 方 法,则 引 力 势 能 表 达

式为[12]

G(R)=GM {r′ 1+∑
∞

n=1
∑
n

m=0

(R0

r′
)mPnm(sinθ)×

Cnmcosmλ+Snmsinm[ ] }λ (2)

其中:r′= x′2+y′2+z′2 是探测器到小行星质心

距离。x′=x,y′=ρ-y,z′=z。x′,y′,z′为探测器

在着陆点固连坐标系坐标。俯仰角θ为固连坐标系

Z 轴与探测器坐标系Z 轴夹角。偏航角ψ为固连坐

标系Y 轴与探测器坐标系Y 轴夹角。ρ为着陆点在

小行星体固连坐标系坐标。GM=μ为小行星引力

常数;R0 为小行星的最大赤道半径;Pnm为缔合勒让

德多项式;Cnm和Snm是小行星质量分布决定的球谐

系数。

C20=2c
2-(a2+b2)
10a2

, C22=a2-b2
20a2

(3)

  展开前两阶的形式,将后面高阶项当作不确定

项,三轴引力势能分量分别为

Gx =-μ
r′3 {x1-(R0

r′
)[2 32c20(1-5sin2θ)+

3c22(2-5cos2ψcos2 ] }θ

Gy =-μ
r′3 {y1-(R0

r′
)[2 32c20(3-5sin2θ)-

3c22(2+5cos2ψcos2 ] }θ

Gz=-μ
r′3 {z1-(R0

r′
)[2 32c20(3-5sin2θ)+

15c22cos2ψcos2 ] }θ (4)

2 制导与控制律

为引导探测器在预定时间τ内安全着陆,首先

考虑在安全着陆约束的前提下规划理想的标称轨

迹,xd= xd1 xd2 xd[ ]3
T= x y[ ]z T;然后通过

滑模变结构控制方法设计鲁棒跟踪控制律,跟踪理

想标称轨迹,从而实现安全软着陆。

2.1 标称轨迹规划

标称轨迹制导就是根据探测器的始末状态设计

一条运动轨迹,然后控制探测器严格地跟踪这条轨

迹[13]。探测器沿x 轴方向的位置可规划为如下三

次多项式

Xd =a0+a1t+a2t2+a3t3 (5)

  通过对式(5)求导,即可得到x 轴方向的速度

和加速度多项式

Vxd =a1+2a2t+3a3t2

Axd =2a2+6a3t (6)

  探测器着陆的始末端约束条件为

Xd(0)=X0,Xd(τ)=Xτ,Vxd(0)=Vx0,Vxd(τ)=Vxτ

(7)

  当探测器着陆时间为τ,则沿x轴方向的位置、
速度和加速度的标称轨迹分别为

Xd =X0+Vx0t-3X0+2Vx0τ-3Xτ

τ2 t2+

2X0+Vx0τ-2Xτ

τ3 t3

Vxd =Vx0-23X0+2Vx0τ-3Xτ

τ2 t+

32X0+Vx0τ-2Xτ

τ3 t2

Axd =23X0+2Vx0τ-3Xτ

τ2 +

62X0+Vx0τ-2Xτ

τ3 t (8)

  同理可规划出y、z轴方向的位置、速度和加速

度标称轨迹。

2.2 基于指数趋近律的滑模变结构算法跟踪标称

轨迹

式(2)可表示为如下状态方程形式

γ̈=A1γ+A2̇γ+G+U+d (9)

其中:A1=
ω2 0 0
0 ω2 0
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ẍ
ÿ
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。

G为引力势函数,U 为控制加速度,无模型干扰

为d∈ -0.01,[ ]+0.01 *U 的随机函数。
定义探测器着陆控制的位置误差、速度误差和
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加速度误差分别为

σ=γ-γ* =
x-Xd

y-Yd

z-Z
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ż-V

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

zd

σ̈=̈γ-̈γ* =
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  定义积分滑模面[14]

s(t)=-̇γ+∫
t

0
(̈γ* +c1σ+c2̇σ)dt (10)

其中:c1、c2 为正常数。
求导

ṡ=-̈γ+̈γ* +c1σ+c2̇σ (11)

选取李亚普诺夫函数:V=12s
Ts

V̇=ṡs=s(-̈γ+̈γ* +c1σ+c2̇σ)=
s[-A1γ-A2̇γ-G-U-Δ+̈γ* +c1σ+c2̇σ]

  采用指数趋近律,选择:

U=-A1γ-A2̇γ-G+Δ
^
+̈γ* +c1σ+

c2̇σ+ks+εsgn(s) (12)

  使得V̇=s(-εsgn(s)-ks)=-ks2-εs ≤0
根据李亚普诺夫第二方法,V 正定,̇V 负定,且s

趋向无穷时,V 趋向无穷,保证所设计的控制器式

(13)满足系统一致稳定的条件。

2.3 基于变速趋近律函数切换滑模控制律

指数趋近律ṡ=-εsgn(s)-ks,ε>0,k>0对参

数合理选择满足系统趋近过程的快速性和滑动过程

的平滑性。指数趋近律到达切换面附近时的切换控

制输出量对系统的控制精度和稳定性产生显著影

响。因此到达滑模面时ε值要小,但此时若 s 也较

小则会延长运动点进入滑动模态区的时间。增加k
可以加快趋近速度,但较大k值时会增加系统控制

强度需求值。
综上所述,选择一种自动变速趋近律,实时采集

并计算状态轨迹点距离滑模面的距离和离开的速

度,选择合理的控制量。即当运动点以较大速度离

开滑模面时,施以较强的控制量。当运动点以较小

速度离开滑模面时,施以较小控制量。为工程实际

应用,设计二输入单输出二维模糊寻优控制器。取

切换函数s及其导数̇s为输入,到达速度ε 为输

出[15]。控制跟踪的目标为切换函数,施加控制量使

滑模切换函数为零,跟踪误差渐近趋于零点。
输入为切换函数s与̇s,分别定义5个模糊集,

即“正大”(PB)、“正小”(PS)、“零”(ZR)、“负小”
(NS)、“负大”(NB)。输出ε定义7个模糊集,即
“正大”(PB)、“正中”(PM)、“正小”(PS)、“零”
(ZR)、“负小”(NS)、“负中”(NM)、“负大”(NB),
并量化到如式的模糊论域

s={-5,-4,-3,-2,-1,0,+1,

 +2,+3,+4,+5}

ṡ={-5,-4,-3,-2,-1,0,+1,+2,

 +3,+4,+5}

ε={-4,-3,-2,-1,0,+1,+2,+3,+4

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï }

(13)

  切换函数s、切换函数̇s导数、到达速度ε隶属函

数如图1、图2所示。表1为到达速度ε模糊规则查

询表。

图1 切换函数s、切换函数导数̇s隶属函数

Fig.1 Themembershipfunctionofswitchfunctionssandderivative
ofswitchingfunctioṅs 

 

图2 到达速度ε隶属函数

Fig.2 Themembershipfunctionofreachingspeedε
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表1 到达速度ε模糊规则查

Table1 Fuzzyruleofreachingspeedε

s
ṡ

NB NS ZR PS PB
NB NB NM NM PS ZR
NS NM NS NS ZR PM
ZR NS NS ZR PS PS
PS PM ZR PS PM PM
PB ZR PM PM PM PB

3 仿真分析

以着陆小行星Eros433为例,对本文所设计的

制导控制方案进行验证。仿 真 参 数 选 取 如 表2
所示[16]。

表2 仿真参数

Table2 Thesimulationparameters

GM/(m3·s-2)4.842×105 C22 0.058
ω 1.65×10-4 初始位置 [ ]550 500 8200

R0/m 1138.5 着陆位置 [ ]20 80 2000
C20 -0.043 初始速度 [ ]-1.7 0.7 -1.5

仿真结果为

图3 X 轴方向的位置和速度曲线

Fig.3 TheXaxisdirectioncurveofpositionandspeed
 

图3、图4、图5分别表示x轴、y轴、z轴方向的

位置和速度跟踪曲线,图6为三维的着陆轨迹曲线

图。其中点划线为期望轨迹,实线为探测器实际轨

迹。图7为三轴调整参数曲线。图8为三轴对应误

差曲线。图9为传统指数趋近律滑模控制加速度,
图10为变速趋近律滑模控制加速度。由图3、图4、
图5可见探测器能够满足终端位置和速度约束,仿
真时间为4000s,实线在400s与点划线重合,说明

探测器在400s能够追踪上标称轨迹。图7可知,
通过对参数ε的调整,可以兼顾系统的快速性及稳

定性能。图8表示通过切换函数s及其导数̇s对到

图4 Y 轴方向的位置和速度曲线

Fig.4 TheYaxisdirectioncurveofpositionandspeed
 

图5 Z轴方向的位置和速度曲线

Fig.5 TheZaxisdirectioncurveofpositionandspeed
 

图6 探测器三维下降跟踪轨迹

Fig.6 thethree-dimensionaltrackingtrajectoryofdetector
 

达速度ε的调整过程。由图9可以看出,传统指数

趋近律滑模对应的三轴控制加速度曲线,控制量存

在明显抖振,高频大幅度切换将会造成系统的不稳

定。图10所示变速趋近律滑模对应的三轴控制加

速度,控制量可以收敛至原点而非原点附近的一个

抖动,提高了系统的稳定性能。以上仿真实验证明,
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图7 X、Y、Z轴对应误差曲线

Fig.7 ThecorrespondingerrorcurvesofXaxis,YaxisandZaxis
 

图8 X、Y、Z轴对应参数

Fig.8 ThecorrespondingparametersεofXaxis,YaxisandZaxis
 

图9 传统指数趋近律滑模控制加速度

Fig.9 Theaccelerationofslidingmodecontrolbasedontraditional
exponenttrendinglaw

 

本文所给出的探测器着陆小行星的控制方案是切实

可行的。

4 结 论

趋近律到达速度的大小对系统运动到稳态点及

切换运动作用明显,并影响到控制稳定性。到达速

度越大,系统运动点到达滑模面越快,但引起了较强

图10 变速趋近律滑模控制加速度

Fig.10 Theaccelerationofsliding modecontrolbasedon
variableratetrendinglaw

 

的抖振;到达速度选取越小,引起的抖振越弱,但减

缓了到达过程。采用变速趋近律滑模变结构控制

律,在保证趋近运动快速性的同时,有效地消除抖

振,同时避免了传统指数趋近律切换面附近控制力

频繁切换的缺点。本文设计的变速趋近律控制方法

可以有效提高系统稳态精度,并通过仿真实验验证

了该控制方法可行有效。
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AsteroidSoftLandingControlMethodbasedon
FuzzyOptimizationParameters

WANGQianqian,XIEMujun,LIYuanchun
(SchoolofElectrical&ElectronicEngineering,ChangChunUniversityOfTechnology,Changchun130012,China)

Abstract:Inordertosolvetheshakingofslidingmodecontrolbasedonconventionalexponenttrendinglaw,a
newslidingmodecontrollerbasedonvariableratetrendinglawisdesigned.Basedonthedynamicmodelofan
asteroidsoftlandingcontrolsystem,thestructureofslidingmodecontrolbasedonconventionalexponenttrending
lawisdeduced.Throughanalyzingthedistanceofmovingpointandslidingmodesurface,afuzzyoptimization

parametersstrategybasedondynamicadjustmentswitchgainisused,whichrealizesspeedinguptheresponsespeed
andenhancingthesystemcapacityofovercomingtheperturbationandexternaldisturbancewhenthemovingpointis
farawayfromtheslidingmodesurfaceandeliminatingchatteringwhenthemovingpointisclosetotheslidingmode
surface.ThesimulationresultsbasedonMATLABshowthattheslidingmodecontrollerbasedonvariablerate
trendinglawnotonlyguaranteestherapidityofmovement,butreducestheshakingofsystem,thusithasagood
stability.

Keywords:softlanding;variableratetrendinglaw;fuzzyoptimizationparameters
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