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基于漏斗策略的航天器高精度姿态控制器设计

黄 元, 魏春岭†, 严 晗, 郝仁剑
(北京控制工程研究所空间智能控制技术国家重点实验室，北京 100190)

摘 要: 针对一类具有外部扰动的航天器控制系统,提出一种基于漏斗策略的高精度姿态控制方法,从而对整个
跟踪控制轨迹进行规划,保证控制误差时刻满足设计需求,有效提升控制系统动态性能与品质.首先,对所提出姿
态控制策略的跟踪性能进行理论分析,结果表明如果姿态控制误差初值位于根据性能需求设计的漏斗区域内,则
在后续任意时刻跟踪误差将始终位于该动态性能漏斗中.在此基础上,考虑到实际工程应用中航天器系统控制信
号的有界性需求,给出性能漏斗的优化设计方法,从而保证在输入幅值约束下控制系统的动态性能.最后通过数
值仿真验证了所提出航天器姿态漏斗控制策略设计方法及理论分析结果的正确性和有效性.
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Toward funnel strategy based high-precision attitude controller design for
spacecraft
HUANG Yuan, WEI Chun-ling†, YAN Han, HAO Ren-jian

(National Key Laboratory of Space Intelligent Control，Beijing Institute of Control Engineering，Beijing 100190，China)

Abstract: In this work, we propose one type of high-precision funnel control strategy to achieve attitude control for
spacecraft control systems with external disturbances, based on which we program the whole control process such that
the control error satisfies the design requirements. Firstly, we investigate the proposed funnel control strategy’s transient
performance. It is shown that if the initial value of the attitude tracking error is located in the funnel, which is designed
based on the requirements of control precision, the tracking error can be guaranteed in this funnel at any time. Furthermore,
considering the criteria for control value, we revise the design for the funnel function, ensuring the transient performance
of the attitude control system. Finally, the proposed funnel control strategy and theoretic analysis are verified by numerical
simulation, which shows the correctness and effectiveness.
Keywords: attitude tracking control for spacecraft；funnel control strategy；prescribe error performance；input constraint；
extended state observer；disturbance rejection

0 引 䀰

航天器姿态控制是航天技术中的重要问题.考
虑到航天器在轨运行中受到外部扰动以及内部复杂

非线性等多种不利因素的影响,为满足任务需求,需
设计性能优良的姿态控制系统,从而实现高精度姿态
控制[1-2].至今,自适应鲁棒控制[3]、自抗扰控制[4]、滑

模控制[5]等多种控制方法广泛应用于航天器姿态控

制中.上述控制方法多着眼于系统渐近稳定特性,即
考虑在时间趋于无穷时航天器姿态控制系统的控制

性能.考虑到空间任务的快速性要求以及航天器的

高操作性,在控制器设计方面对瞬态性能具有更高的
要求,即从初始时刻开始的任意时刻,针对误差均具
有明确的指标要求,并且能够实现有限时间收敛,因
此有限时间控制[6]、预设性能控制[7]等方法得到了

越来越多的关注.其中,漏斗控制[8-9]由于在上述方

面展现出优秀特性,已在各类控制系统中得到了良好
的应用[10].
漏斗控制策略的核心思想是基于当前跟踪误差

与预先设计的性能漏斗之间的偏差,动态地设计时
变反馈控制增益,进而保证被控系统的跟踪误差在
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任意时刻能够始终位于上述性能漏斗内侧,因此可
以通过针对性设计性能漏斗有效保证被控系统的瞬

态性能,实现误差收敛过程及范围的可控.该类控制
方法虽然在近年才提出,但已引起控制领域中许多研
究者的关注.文献 [11]针对非线性时不变系统,给出
了一种新型的性能漏斗规划方法,以保证在该漏斗
边界内跟踪误差的动态特性.文献 [12]针对二阶线
性最小相位系统,基于一类平滑参考信号设计了动态
漏斗控制器以实现跟踪误差在预定性能漏斗内的演

变.文献 [13]使用跟踪误差代替比例因子,给出了一
类具有未知死区被控对象的自适应漏斗控制策略设

计方法.关于漏斗控制更为细致的相关综述可参考
文献 [14].虽然漏斗控制已经在各类被控系统中得到
了较好的应用,但关于如何在航天器系统中应用该思
想设计姿态控制器仍是一个开放性问题.
鉴于此,考虑到漏斗控制策略在提升瞬态性能方

面的优点,本文将其与航天器控制系统相结合,提出
一种基于漏斗策略的高精度姿态控制器设计方法,主
要工作归纳如下:针对一类受扰航天器系统,给出其
瞬态性能控制问题的数学描述;针对该问题,提出姿
态漏斗控制器的设计方法,其中为有效抑制不确定性
扰动以及内部复杂非线性环节对于控制品质的影响,
采用扩张状态观测器对上述因素进行观测,并在控制
策略中补偿;针对所提出控制策略进行瞬态控制性
能的理论分析.结果表明,若航天器姿态控制误差的
初值位于所设计的性能漏斗当中,则在之后的任意时
刻控制误差均将位于该漏斗中.在此基础上,考虑到
实际工程中对控制信号的幅值约束,给出性能漏斗函
数的优化设计方法保证姿态瞬态控制性能,并给出控
制信号有界性的定量描述,提升了所提出理论结果的
可用性.

1 问题描述

考虑图1所示的一类受外部扰动影响的航天器,
根据文献[15-16],姿态误差动态特性如下所示:

q̇ev =
1

2
(qe4I3 + q×ev)ωe, q̇e4 = −1

2
qTevωe; (1)

Jω̇e = −(ωe + Cωd)
×J(ωe + Cωd)+

J(ω×
e Cωd − Cω̇d) + u+ d. (2)

其中:u ∈ R3为控制力矩; d ∈ R3为由扰动以及建模

不确定因素产生的力矩; J ∈ R3×3为航天器的惯量

矩阵且J > 0; qe = [qTev, qe4]
T ∈ R4为航天器体坐

标系相对于惯性系的姿态误差四元数,包括向量部分
qev = [qe1, qe2, qe3]

T ∈ R3以及标量部分qe4 ∈ R,满足
约束qTevqev + q2e4 = 1,且有

qev = qd4qv − q×dvqv − q4qdv, qe4 = qTdvqv + q4qd4,

这里 qd = [qTdv, qd4]
T ∈ R4为航天器期望姿态四元

数; q = [qTv , q4]
T ∈ R4为航天器姿态四元数;ωe :=

ω − Cωd ∈ R3为航天器角速度误差,ω ∈ R3为航天

器相对惯性系角速度;ωd ∈ R3为相对惯性系期望角

速度;C为旋转矩阵,满足∥C∥ = 1,且有

C = (1− 2qTevqev)I3 + 2qevq
T
ev − 2qe4q

×
ev. (3)

根据式(1)和(2),定义滑模变量

z := ωe +Kqev = [z1, z2, z3]
T, (4)

其中K为正定矩阵.将上述航天器姿态误差动态特
性重新描述为

ż= − J−1(ωe + Cωd)
×J(ωe + Cωd)+J

−1(u+ d)+

(ω×
e Cωd − Cω̇d) +

1

2
K(qe4I3 + q×ev)ωe. (5)

针对式(5),给出如下假设:
假设1 航天器所受扰动d有界,且满足∥[d, ḋ]T∥

⩽ Dd,其中Dd为正常数.
假设 2 航天器给定角速度ωd和导数 ω̇d均有

界,且存在正常数Dω满足∥[ωd, ω̇d]T∥ ⩽ Dω.
考虑到航天器实际控制过程中的物理及能量约

束,上述假设常用于姿态控制研究[17].如文献 [18]所
述,若有 lim

t→∞
z(t) = 0,则下式成立:

lim
t→∞

qev(t) = 0, lim
t→∞

ωe(t) = 0.

!"#$%&'(%
)*+,#

-./%01#

q q I q q qev=    ( + ) =e ev e e ev e4 3 4ω ω, ;-
T1

2
+

. . 1

2

J = C J Cω ω ω ω ωe e d e d- ( ) ( + )+

J(ω ω ωe d d)+ +C C u d-

.
+
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u
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̭
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图 1 基于漏斗控制策略的航天器姿态高精度控制
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为进一步介绍本文所提出航天器姿态控制器并

描述系统的瞬态性能,定义连续可微的性能漏斗函数

ψ(t) := [ψ1(t), ψ2(t), ψ3(t)]
T ∈ R → R3. (6)

其中:ψi(t) > λi成立,λi为某正常数.在此基础上,定
义性能漏斗为

F(ψ(t)) := {(t, zi(t))||zi(t)| < ψi(t)}, (7)

其中ψi(t)刻画了跟踪误差的容许上界,因此ψi(t)的

选取将直接影响控制系统的性能.通常设计性能漏
斗函数为ψi(t) := max{ae−bt, λ}或ψi(t) = ae−bt+λ
等形式, a给出了对于误差初值的相关约束, b刻画了
函数的下降速率,λ描述了稳态跟踪误差的容许上
界.本文设计函数ψi(t)为减函数.
文中航天器姿态跟踪误差主要通过式(4)所定义

的滑模误差量zi进行刻画,其所有时刻的指标要求则
由式 (6)中性能漏斗函数ψi进行描述,通过使误差滑
模量的绝对值在任意时刻始终小于性能漏斗函数来

保证航天器的瞬态控制品质.因此,考虑式 (5)中所述
航天器姿态特性,所要解决的主要问题是合理设计控
制信号u,使得在任意时刻 t,航天器姿态均满足控制
精度需求,即有 |zi(t)| ⩽ ψi(t), t ⩾ 0.

2 主要结果

为解决上述问题,本节基于漏斗策略设计航天器
姿态控制器,并完成其性能的理论分析.

2.1 无控制力矩约束漏斗控制器

首先考虑航天器姿态系统中不具有输入幅值约

束的情况.基于式 (5)中航天器姿态控制动态特性,由
于ωe、ωd、qe可由z进行描述,为了表述简洁,定义

F (ωe, ωd, qe, d) =

− J−1(ωe + Cωd)
×J(ωe + Cωd) + J−1d+

(ω×
e Cωd − Cω̇d) +

1

2
K(qe4I3 + q×ev)ωe :=

[f1(z, d,∆), f2(z, d,∆), f3(z, d,∆)]T,

J := diag([J1, J2, J3]) + J0.

并将式(5)重写为如下形式:

żi = fi(z, d,∆) + J−1
i ui, i ∈ {1, 2, 3}, (8)

其中∆为包含J0的动态特性.考虑到实际物理约束
以及航天器所受平滑操作等影响,假定角速度ω及其

导数是有界的,根据假设1和假设2,存在一常数M >

0,使得
∣∣∣ ddt(fi(z, d,∆))

∣∣∣ ⩽M .
为了提升控制系统性能,针对姿态特性 (8)中存

在的非线性及扰动,选用扩张状态观测器进行估计,
设计如下:

˙̂zi(t) = f̂i(t) + g1

(zi(t)− ẑi(t)

ξ

)
+ J−1

i ui,

˙̂
fi(t) =

1

ξ
g2

(zi(t)− ẑi(t)

ξ

)
. (9)

其中: [ẑi, f̂i] ∈ R2为观测器状态, ξ为增益参数, g1(·)、
g2(·)为待设计的观测器函数.初值方面令 ẑi(0) =

zi(0),并设计 gi(·)使得存在连续可微的半正定函数
W (·) : R2 → R+

0 满足

α1∥e∥2 ⩽W (e) ⩽ α2∥e∥2,
∂W

∂e1
(e2 − g1(e1))−

∂W

∂e2
g2(e1) ⩽ −∥e∥2,∥∥∥∂W

∂e

∥∥∥ ⩽ β∥e∥.

其中: e = [e1, e2]
T为名义变量,β、α1、α2为正常数.根

据扩张状态观测器收敛性研究,给出以下引理.
引理1 [19-20] 考虑航天器跟踪误差动态特性 (8)

以及扩张状态观测器(9),有

max
t>0

|fi(z(t), d(t),∆(t))− f̂i(t)| ⩽ βα2Mξ/α1.

扩张状态观测器的核心思想是将系统具有的非

线性环节与扰动部分抽象为扩张状态,并通过高增益
手段进行观测,从而实现对上述因素的有界估计.引
理1表明,可以通过合理设计扩张状态观测器并获取
f̂i,有效对姿态动态特性 (8)中的fi(z, d,∆)进行估计,
并在后续控制器设计中对其进行补偿.结合上述估
计结果 f̂i,在无控制力矩约束的条件下,设计航天器
漏斗控制器为

u(t) = [u1(t), u2(t), u3(t)]
T,

ui(t) = Ji

( −zi(t)
ψi(t)− |zi(t)|

− f̂i(t)
)
. (10)

其中: i ∈ {1, 2, 3};ψi(t)为式 (6)中待设计的性能漏
斗函数,记其导数幅值上界为∥ψ̇i∥∞,并定义

δ := βα2Mξ/α1 + ∥ψ̇i∥∞. (11)

根据该定义,在如下定理中对所提出的航天器漏斗姿
态控制器的瞬态跟踪性能做出分析.
定理1 考虑式 (8)所述的航天器姿态控制系统

以及式 (10)设计的航天器漏斗控制律,若假设1和假
设2成立,且航天器初始跟踪误差满足

|zi(0)| < ψi(0), i ∈ {1, 2, 3}, (12)

则有

ψi(t)− |zi(t)| > 0, t > 0. (13)

证明 定义函数Vi和εi为

Vi := ε2i /2, εi := 1/(ψi − |zi|). (14)

首先考虑zi ⩾ 0的情况,由式(8)可以得到
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ε̇i =
żi − ψ̇i

(ψi − |zi|)2
=
fi(z, d,∆) + J−1

i ui − ψ̇i
(ψi − |zi|)2

.

考虑(10)所设计的控制信号,有

ε̇i = − |zi|
(ψi − |zi|)3

+
fi(z, d,∆)− f̂i − ψ̇i

(ψi − |zi|)2
.

由式(14),可以将函数Vi的动态特性描述为

V̇i = εiε̇i =

− εi
|zi|

(ψi − |zi|)3
+ εi

fi(z, d,∆)− f̂i − ψ̇i
(ψi − |zi|)2

. (15)

由于ψi(0)− |zi(0)| > 0成立,进而根据式(14)有εi(0)

> 0,首先针对εi > 0的情形进行阐述.根据式 (11)和
(15),可以得到

V̇i ⩽ − |zi|
(ψi − |zi|)4

+
δ

(ψi − |zi|)3
. (16)

对于任意时间区间 [t1, t2](若存在),使得当 t ∈ [t1, t2]

时,有

ψi(t)− |zi(t)| < ψi(t)/(1 + δ), (17)

由式(16),有 V̇i(t) < 0成立,从而有

V (t1) > V (t) > V (t2). (18)

考虑到ψi(t1) > ψi(t) > ψi(t2),进而有√
ψ2
i (t1)Vi(t1) >

√
ψ2
i (t)Vi(t) >

√
ψ2
i (t2)Vi(t2),

并且
√
ψ2
i Vi ⩾ 1,因此
ψi(t)

ψi(t)− |zi(t)|

∣∣∣
t=t1

>
ψi(t)

ψi(t)− |zi(t)|

∣∣∣
t=t

>

ψi(t)

ψi(t)− |zi(t)|

∣∣∣
t=t2

. (19)

考虑到εi > 0,对式(17)移项可以得到

ψi(t1)/(ψi(t1)− |zi(t1)|) > 1 + δ,

ψi(t)/(ψi(t)− |zi(t)|) > 1 + δ,

ψi(t2)/(ψi(t2)− |zi(t2)|) > 1 + δ.

因此存在正函数k(t),使得

ψi(t1)/(ψi(t1)− |zi(t1)|) = (1 + δ)/k(t1),

ψi(t)/(ψi(t)− |zi(t)|) = (1 + δ)/k(t),

ψi(t2)/(ψi(t2)− |zi(t2)|) = (1 + δ)/k(t2).

将上式与式 (19)对比得到k(t1) < k(t) < k(t2).由于
区间 [t1, t2]的选取在存在的前提下具有任意性,可知
随时间 t增大,性能漏斗与误差的相对间距比例k(t)

逐渐增大,并且由于ψi(t) > 0,有下式成立:

ψi(t)− |zi(t)| > 0. (20)

另一方面,若式(17)中所述情况不存在,即

ψi(t)− |zi(t)| >
1

1 + δ
ψi(t), ∀t > 0,

当t = t1时,有

ψi(t1)− |zi(t1)| ⩾
ψi(t1)

1 + δ
> 0, (21)

则式 (20)依然成立.综上,当满足式 (12)时,不存在
εi < 0,因此zi ⩾ 0时姿态漏斗控制器的控制性能

得证.
当zi < 0时,根据式(8)所述控制系统特性,可得

V̇i = εi
zi

(ψi − |zi|)3
− εi

fi(z, d,∆)− f̂i + ψ̇i
(ψi − |zi|)2

⩽

− |zi|
(ψi − |zi|)4

+
δ

(ψi − |zi|)3
. (22)

上述动态特性与式 (16)一致,根据式 (17)∼ (21)的分
析方法可以证明,当zi < 0时控制器的性能同样如式

(13)所示. 2
针对航天器姿态控制问题 (8),本文设计了一类

基于漏斗策略的控制器 (10),并结合扩张状态观测器
对系统内的非线性部分及扰动进行观测补偿,通过合
理设计性能漏斗保证初值条件 (12)满足,使得姿态控
制误差始终位于漏斗内,从而保证航天器姿态控制器
系统的瞬态控制性能.

2.2 控制力矩约束下漏斗控制器

在实际工程应用中,航天器姿态控制系统存在约
束,要求控制信号幅值不应超过一定界限,需要保证
所设计的漏斗控制策略输出力矩的有界性.为进一
步描述控制器能力,定义漏斗性能裕度为

mi := min
t>0

∣∣ψi(t)− |zi(t)||,

并给出如下定理.
定理2 考虑式 (8)所述的航天器姿态控制系统

以及式 (10)设计的航天器漏斗控制律,若假设1和假
设2成立,并且航天器初始跟踪误差满足

|zi(0)| <
δ

1 + δ
ψi(0), i ∈ {1, 2, 3}, (23)

则有

ψi(t)− |zi(t)| > mi, t > 0, (24)

其中漏斗性能裕度mi满足

mi ⩾
1

1 + δ
ψi(t). (25)

证明 根据式 (14)和 (15),Vi动态特性同样如式
(16)所示.下面将通过反证法对误差有界性结论进行
证明.假设存在t1 > 0,使得

0 < ψi(t1)− |zi(t1)| < ψi(t1)/(1 + δ), (26)

此时有 V̇i < 0.由于系统初值满足式 (23)所示约束,
考虑到系统的连续性,存在t0满足

t0 :=max
{
t
∣∣t<t1 and |zi(t)|= δ

1+δ
ψi(t)

}
, (27)

使得在 t ∈ (t0, t1]时, V̇i(t) < 0成立,从而有V (t) <
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V (t0).考虑到ψi(t) ⩽ ψi(t0),可以得到
ψi(t)

ψi(t)− |zi(t)|

∣∣∣∣
t∈(t0,t1]

<
ψi(t)

ψi(t)− |zi(t)|

∣∣∣∣
t=t0

. (28)

由式(27)分析可得
ψi(t)

ψi(t)− |zi(t)|

∣∣∣∣
t=t0

= 1 + δ.

根据式(28),在t ∈ (t0, t1]时做出如下表述:
ψi(t)

ψi(t)− |zi(t)|

∣∣∣∣
t∈(t0,t1]

=
1 + δ

n(t)
,

其中n(t) > 1.当t = t1时,有

ψi(t1)− |zi(t1)| =
n(t1)ψi(t1)

1 + δ
>
ψi(t1)

1 + δ
,

与式(26)所述矛盾,因此t1不存在.又由于

|zi(0)| <
δ

1 + δ
ψi(0), i ∈ {1, 2, 3},

对于所有t > 0均有下式成立:

ψi(t)− |zi(t)| >
1

1 + δ
ψi(t), (29)

并且可得系统误差状态zi的有界性为

|zi(t)| <
δ

1 + δ
ψi(t) ⩽

δ

1 + δ
∥ψi∥∞. (30)

综上,证明成立. 2
根据定理2,可以通过合理设计漏斗函数ψi使得

漏斗性能裕度,即zi与ψi的最小距离不低于式(29)所
示的边界.同时,分析式(30)可以发现

zi(t)

ψi(t)− |zi(t)|
⩽ zi(t)

mi
⩽

δ

1 + δ
ψi(t)

1

1 + δ
ψi(t)

= δ.

结合zi及d的有界性可得fi的有界性,即存在

Bf := sup
|zi|⩽ δ

1+δ ∥ψi∥∞,∥d∥⩽Dd

fi(z, d,∆i). (31)

从而根据引理1有 |f̂i(t)| ⩽ Bf + βα2Mξ/α1.考虑式
(10)中控制信号的表述形式以及式 (11)中 δ的定义,
可以得到ui的有界性表述,即

|ui| ⩽ Ji(Bf + 2βα2Mξ/α1 + ∥ψ̇i∥∞). (32)

若在航天器姿态控制系统中对于控制律ui有幅值限

制,则 |ui| ⩽ U ,其中U > JiBf .因此,为使所设计的
漏斗控制器满足上述限制,需合理设计函数ψi以及

扩张状态观测器增益参数ξ,使得

ψi(0) > |zi(0)|(1 + δ)/δ,

∥ψ̇i∥∞ ⩽ J−1
i U −Bf − 2βα2Mξ/α1, (33)

从而保证所设计的漏斗控制器满足输入幅值限制.
注1 在有关文献 [12, 14]等中,针对输入约束问

题的主要研究思路为在控制量上施以饱和函数sat作
用,即令u = sat(v),其中v为相应控制律.当v的幅值

超过约束时,控制量u输出饱和值,进而在这一框架

下讨论整体控制性能.与上述思路不同,本文在控制
器设计上并不对控制量直接作出约束,而是从性能
漏斗函数的设计入手,根据具体的幅值约束条件对
ψi(t)的初值及变化率进行设计 (如式 (33)所示),从而
在控制机理上保证控制量不会触及最大阈值.
注2 本文采用扩张状态观测器对航天器姿态

控制系统的非线性及扰动环节进行观测,通过获取
估计值 f̂并将其引入控制律 (10),实现对上述因素的
补偿.事实上,若在控制律的设计中不引入 f̂ ,即设计

ũi(t) = Ji

( −zi(t)
ψi(t)− |zi(t)|

)
,则根据式(15)可以得到

V̇i ⩽ − |zi|
(ψi − |zi|)4

+
∥fi(z, d,∆)∥∞ + ∥ψ̇i∥∞

(ψi − |zi|)3
.

在该情况下,定理1及定理2主要结论不受影响,
但需将δ定义修改为δ := ∥fi(z, d,∆)∥∞+∥ψ̇i∥∞.同
时,由于缺少对于非线性环节的补偿,将可能使得δ值

偏大,从而导致控制精度有所下降.
注3 不同于文献[9, 11]等考虑的单输入单输出

系统,以及文献 [12, 21]等考虑的线性系统,本文所研
究的航天器姿态控制具有非线性以及多输入多输出

的特点.通过将被控系统的动态特性作为可匹配的
非线性环节,分别设计各个惯量方向的控制策略,保
证了被控系统的瞬态控制性能.虽然文献 [10]中考
虑的一类双质量系统同样具有多输入多输出的非线

性特征,但与文献 [9, 22]等类似,其系统采用微分泛
函方程的形式进行描述,将其结果迁移至航天器姿态
控制系统具有一定难度.

3 仿真验证

本节将通过仿真验证航天器漏斗控制策略的性

能分析结果.

3.1 参数设置

针对式 (1)和 (2)所示的被控系统,设计系统转动
惯量参数以及扰动为

J =

400 14 20

17 400 16

12 23 350

 kg ·m2,

d = 0.01[sin(0.1t), 2 sin(0.2t), 3 sin(0.3t)] N ·m.

设计扩张状态观测器参数为

ξ = 0.01, g1(y) = 4y, g2(y) = 4y.

性能漏斗函数为

ψi(t) = 2e−4×10−4t2 + 1× 10−4, i ∈ {1, 2, 3}.

设计航天器姿态四元数q以及角速度ω初值为

q(0) = [0.07,−0.05,−0.1, 0.9913]T,
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ω(0) = [0, 0, 0]T.

给定航天器姿态四元数qd初值以及角速度ωd为

qd(0) = [0, 0, 0, 1]T,

ωd1 = 0.025 sin(0.05πt) rad/s,

ωd2 = 0.025 sin(0.1πt) rad/s,

ωd3 = 0.025 sin(0.15πt) rad/s.

设计K = 1.2I ,可得z(0) = [0.084,−0.06,−0.12]T.

3.2 定理1仿真结果与分析

根据定理1所给出的理论分析结果,航天器姿态
四元数受控情况仿真结果如图2所示.可以发现,所
设计的漏斗控制策略具有良好的控制效果.同时,如
图3中深蓝线ψi所示,航天器姿态跟踪误差zi(t)始终

位于所设计的性能漏斗ψi(t)中,进入稳态后跟踪误
差最大值小于1× 10−4.
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图 2 航天器姿态四元数控制特性
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图 3 航天器跟踪误差四元数与性能漏斗比较

3.3 定理2仿真结果与分析

本节对定理2以及式 (33)所给出的相关结果进
行验证.设计控制律的饱和限制U = 50.根据本仿
真中扩张状态观测器设计,定义W (e) := 0.156 3e21 +

0.25e1e2 + 1.125e22,计算可得λ1 = 0.140, λ2 = 1.141,

β = 2.282.根据式 (11),有 δ = 0.185 2.进而对于
i ∈ {1, 2, 3},下式成立:

ψi(0) > 2 > |zi(0)|(1 + δ)/δ > 0.768,

∥ψ̇i∥∞ = 0.173 2 ⩽

J−1
i U −Bf − 2βα2Mξ/α1 < 0.185 7.

此时,式(33)所提设计条件满足.
首先,如图3中黄线

δ

1 + δ
ψi所示,航天器姿态控

制误差能够保证位于式 (30)所示界内.而对于控制
力矩ui,根据图4仿真结果可以发现

|u1| ⩽ 8.930 4, |u2| ⩽ 6.301 9, |u3| ⩽ 9.748 4,

实际控制力矩均小于U ,结论得证.
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图 4 航天器漏斗控制器控制力矩

此 外, 对 有 幅 值 约 束 漏 斗 控 制 器 (funnel
controller with constraint, Funnel-C)、无幅值约束漏
斗控制器 (funnel controller without constraint, Funnel-
NC) 以及采用扩张状态观测器的比例控制器
(proportional controller with extended state observer, P-
ESO)等进行性能比较,结果如图5和表1所示.
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图 5 航天器姿态漏斗控制器与经典控制器性能比较

表 1 各控制方法性能及最大控制力矩

序号 控制方法 |zi|max/10−4 |ui|max / (N·m)

1 Funnel-C [0.06, 0.09, 0.13] [9, 7, 10]

2 Funnel-NC [0.06, 0.09, 0.13] [251, 132, 581]

3 P-ESO [7.26, 12.35, 17.44] [135, 97, 145]

根据表1中第1、第3组数据及图5可以发现,所
提出漏斗控制器具有更高的稳态精度,所需最大控制
力矩更小,但误差衰减速度较慢.若放宽幅值约束,设
计性能漏斗函数ψ = 0.15e−1t + 0.001,则如表中第
1、第2组结果所示,在保证稳态高精度的同时,其姿
态误差衰减速度显著提升.
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4 结 论

本文考虑航天器姿态的动态高精度控制问题,对
于具有扰动因素的航天器系统,提出了一类航天器漏
斗控制器的设计方法,并给出其控制性能的理论分
析.分析表明采用所述控制器可以实现航天器姿态
控制误差在任意时刻均位于某一预先设计的性能界

限内.上述理论分析通过数值仿真完成了验证.
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