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摘要：针对刚性航天器在姿态跟踪控制中存在的系统不确定及外界干扰等问题，提出了一种预定义时间滑模控制器

（PTSMC）。首先，给出了以四元数为姿态参数的航天器姿态跟踪控制系统，利用误差四元数和误差角速度设计了预定

义时间滑模面。然后，考虑了航天器系统的不确定性和外界干扰设计了一种非保守上界的 PTSMC，并通过边界层技术

降低了系统抖动。最后，通过设计 Lyapunov函数，证明了所提出的控制器的预定义时间稳定性和系统收敛时间上界的

非保守性。仿真结果表明，刚性航天器的姿态跟踪误差精度可达 1. 5×10-6 rad，角速度跟踪误差精度可达 2×10-6 rad/s。
与现有的预定义时间控制器相比，所提出的控制器的稳定时间上限是更加非保守的，与传统 PD控制和非奇异终端滑模

控制相比，所提出的控制器具有更高的跟踪精度和鲁棒性。通过 3自由度气浮平台的姿态跟踪实验进一步说明了控制

方案的有效性，其中角度跟踪误差小于 0. 1 rad，位置跟踪误差小于 0. 2 m。
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Predefined-time sliding mode control for rigid spacecraft
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Abstract：To minimize system uncertainty and external disturbance in attitude tracking control for rigid
spacecraft，a predefined-time sliding mode controller（PTSMC）is proposed. First，the spacecraft attitude
tracking system is developed with quaternion parameterization，and the predefined time sliding surface is
designed using an error quaternion and error angular velocity. Then，considering the uncertainties and ex⁃
ternal disturbances of the spacecraft system，a PTSMC with a non conservative upper bound is designed，
and the noise of the system is reduced using boundary layer technology. Finally，by designing the Lyapu⁃
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nov function，the predefined-time stability of the proposed controller and the non conservative upper bound
of the system convergence are demonstrated. The simulation results show that using the proposed ap⁃
proach，the attitude tracking accuracy of rigid spacecraft can reach 1. 5×10-6 rad，and the angular velocity
tracking accuracy can reach 2×10-6 rad/s. Compared with the existing predefined time control and non
singular terminal sliding mode control，the upper bound of the stabilization time of the proposed control is
more non conservative and has higher tracking accuracy and robustness. The effectiveness of the control
scheme is further illustrated by the attitude tracking experiment of the 3 DOF airborne platform. The angle
tracking error is less than 0. 1 rad，and the position tracking error is less than 0. 2 m.
Key words：spacecraft；attitude tracking；predefined-time control；sliding mode control

1 引 言

近年来，航天器的姿态跟踪问题由于在空间

应用中的重要作用而得到了广泛的研究［1-2］。航

天器的姿态调整是一个复杂的控制问题，因为其

存在相互作用的非线性运动学和动力学模型，以

及空间环境中不可预测的外界扰动［3-4］。

滑模控制（Sliding Mode Control，SMC）是

处理具有不确定性和外界扰动的非线性系统的

最有效的方法之一［5］。由于其对系统不确定性和

外界干扰的强鲁棒性，SMC已被广泛应用到航

天器的姿态控制中。但传统的 SMC算法只能获

得渐近稳定的结果，这意味着航天器的姿态跟踪

误差需要很长的时间才能收敛到平衡点，而许多

任务要求航天器实现快速的姿态调整［6］。为了满

足这一要求，有限时间控制的概念被提出，它可

以提高系统误差的收敛速度，使其在有限的时间

内收敛。终端滑模控制就是一种典型的有限时

间控制方法，其中，一种新型的非奇异终端滑模

控 制（Non-singular Terminal Sliding Mode Con⁃
trol，NTSMC）已经被应用到航天器的姿态调整

中［7］。但有限时间控制方案的收敛时间依赖于系

统的初始状态，因此难以提前获得航天器准确的

姿态稳定时间界限。与有限时间控制方案不同

的是，固定时间控制可以保证系统的收敛时间独

立于系统的初始值，即系统收敛时间的上界是一

个不依赖于系统初始状态的常数［8］。目前，一些

固定时间的 SMC也已经被成功地应用于航天器

的姿态跟踪控制中［1，9］。

虽然与有限时间控制相比，固定时间在系统

稳定时间的建立上有显著的优势，但固定时间控

制器的控制参数与稳定时间之间的关系往往是

复杂的。为了进一步解决这个问题，一种更先进

的控制概念，即预定义时间控制被提出［10］。预定

义时间控制为被控系统提供了一种先进的稳定

性特征，即通过调整预定义时间参数可以很容易

地确定系统的稳定性上界，从而为系统的行为提

供高度的确定性。在文献［10-12］中，预定义时

间控制被用来和 SMC相结合以提高一阶控制系

统的鲁棒性，但这些方法仅能保证系统在 SMC
中到达阶段的预定义时间稳定性。在文献［13-
15］中，预定义时间滑模控制的相关理论被进一

步提出，并被拓展到二阶控制系统。此外，在文

献［3］中，预定义时间控制被应用于航天器的姿

态跟踪控制中。但上述预定义时间控制方案的

稳定时间上界往往过于保守，这意味着控制器会

远提前于所设定的稳定时间完成航天器的姿态

调整。对于航天器姿态控制而言，过快的姿态调

节会导致系统能量的浪费，甚至使控制力矩超过

系统所允许的范围。

在本文中，我们提出了一种应用于刚性航天

器姿态跟踪控制的新型预定义时间滑模控制

（Predefined-Time Sliding Mode Control，
PTSMC）方案用于解决现有预定义时间控制方

案的稳定时间上界过于保守的问题。首先，我们

设计了一种新型滑模变量和预定义时间滑模面，

然后提出了一种新型 PTSMC方案，并采用边界

层技术降低了系统抖振。接着，通过 Lyapunov
函数证明了所提出的控制器的预定义时间稳定

性和系统收敛上界的非保守性。最后通过仿真

实 验 ，分 别 与 现 有 的 预 定 义 时 间 控 制 方 案 ，

NTSMC 方案和比例微分（Proportional-Deriva⁃
tive，PD）控制进行了对比，并利用 3自由度气浮

平台进行了实验验证，证明了所提出控制方案的
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有效性和优越性。

2 刚性航天器模型和性质

如图 1所示，在建立航天器的姿态控制系统

时常建立 3个参考坐标系，包括惯性坐标系 FI，参

考坐标系 FO 和航天器本体坐标系 FB。在本文

中，FI被选择为以地球为中心的惯性框架，FB的

原点位于被控航天器的质心，并围绕 FI以 ω0∈R+

的轨道速率运行。FO与 FB有相同的原点，其滚

转轴 XO指向飞行器的飞行方向，俯仰轴 YO垂直

于飞行器的运行轨道，偏航轴 ZO指向地心。

刚性航天器的姿态可以通过航天器本体坐

标系 FB相对于惯性坐标系 FI的姿态四元数进行

表示，即（qv，q4）∈R 3× R。刚性航天器的运动学

方程可以表示为：

■

í

■

||
||

q� v =
1
2 ( q4 I3 + q×v )ω

q� 4 =-
1
2 q

T
v ω

, (1)

其中：ω∈ R 3表示航天器相对于本体坐标系 FB的

角速度，I3表示单位矩阵，( · )×表示为由向量元素

构建的偏斜对称矩阵，即：

a×=
■

■

ê
êê
ê

■

■

ú
úú
ú

0 -a3 a2
a3 0 -a1
-a2 a1 0

∀a=[ a1，a2，a3 ] ∈R 3.（2）

对于航天器的姿态跟踪问题，期望姿态的四

元数可以表示为 qd=[ qTdv qd4 ]T ∈ R 3× R，它满

足 qTdvqdv+ q2d4 = 1。令 ωd ∈ R 3 表示为期望的角

速度，则期望的运动学方程可以表示为：

■

í

■

||
||

q� dv =
1
2 ( q

×
dv+ qd4 I3 )ωd

q� d4 =-
1
2 q

T
dvωd

. （3）

相似地，将 q e=[ eTv，e4 ]T ∈ R 4表示为航天器

姿态误差的四元数，其中 e4 ∈ R表示航天器本体

坐标系 FB 相对于参考坐标系 FO 的相对姿态。

ω e ∈ R 3表示角速度误差，航天器的误差姿态运动

学方程可以表示为：

■

í

■

||
||

e� v =
1
2 ( e4 I3 + e×v )ω e

e� 4 =-
1
2 e

T
v ω e

. （4）

航天器的角速度误差可以通过下式给出：

ω e= ω- Cω d， （5）
其中，C表示从 FO到 FB的坐标变换矩阵，并且矩

阵 C可以通过下式进行计算：

C=( e24 - eTv ev ) I3 + 2eveTv - 2e4e×v . （6）
此 外 ，航 天 器 的 姿 态 动 力 学 方 程 可 以 表

示为：

Jω� + ω× Jω= u+ d， （7）
其中：J ∈ R 3× 3是航天器关于本体坐标系 FB的惯

性矩阵，u∈ R 3和 d ∈ R 3分别表示系统的控制力

矩和未知但有界的扰动力矩。

结合式（3），（5）和（7），航天器姿态的误差运

动学和动力学方程可以被写为：

■

í

■

||
||

e� v=
1
2 ( e4 I3 + e×v )ω e

ω� e= ω×
e Cω d- J-1 [ (Cω d )× Jω+ ω×

e Jω-
u- d ]

. （8）

考虑到航天器模型的不确定性，可以假设：

J= J0 + ΔJ， （9）
其中，J0 和 ΔJ分别表示已知的系统的名义惯性

矩阵和惯性矩阵 J的不确定部分。式（8）中给出

的动力学方程可以被写为：

ω� e= ω×
e Cω d- J -10 [ (Cω d )× J0ω+
ω×
e J0ω- u- ρ ] ，（10）

其中，系统耦合不确定部分 ρ∈ R 3被定义为如下

形式：

ρ= d-ΔJω e=ΔJω×
e Cω d-(Cω d )×ΔJω-

ω×
d ΔJω. （11）

参考文献［1］，系统耦合不确定部分的上界

可以通过下式确定：

图 1 航天器的参考坐标系

Fig. 1 Coordinate reference frame system of spacecraft
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‖ ‖ρ ≤ b0 + b1 ‖ ‖ω + b2 ‖ ‖ω 2. （12）
本文要解决的问题如下：通过设计控制输入

u，使包含系统不确定性和外界干扰的刚性航天

器的姿态误差 ev和角速度跟踪误差 ω e在给定的

时间内收敛到零。

3 预定义时间稳定性的基本理论

首先介绍关于有限时间、固定时间和预定时

间稳定性的一些的定义和引理以用于控制器预

定义时间稳定性的证明。

考虑一个非线性系统：

x� = f ( x；ρ )，x ( 0 )= x0， （13）
其中：x∈ R n表示系统状态，向量 ρ∈ R b代表系统

（13）的系统参数。函数 f：R n → R n可以被认为是

非线性和连续的，并且它的原点被假设为系统

（13）的平衡点，即 f ( 0；ρ )= 0。
定义 1. 全局有限时间稳定性［16］：如果系统

（13）的原点是全局渐近稳定的，且系统（13）的任

何解 x ( t，x 0 )在某个有限时刻达到平衡点，即

∀t≥ T ( x 0 )= 0，则系统（13）的平衡点被认为是

全局有限时间稳定的，其中 T：R n → R+ ⋃ { 0 }被
称为稳定时间函数。

定义 2. 固定时间稳定性［8］：如果系统（13）的

原点是全局有限时间稳定的且稳定时间函数有

界，即 ∃Tmax > 0：∀x 0 ∈ R n，T ( x 0 )≤ Tmax，那么系

统（13）的平衡点是固定时间稳定的。

定义 3. 预定义时间稳定性［17］：对于系统（13）
的系统参数 ρ和常数 Tc= Tc ( ρ )> 0，如果系统

（13）的平衡点是固定时间稳定的，且稳定时间函

数 T：R n → R满足以下条件：

T ( x 0 )≤ Tc ∀x0 ∈ R n， （14）
则系统（13）的平衡点被认为是预定义时间稳定

的，且 Tc叫做预定义时间。此外，如果稳定时间

函数满足 sup
x0 ∈ R

T ( x0 )= Tc，那么 Tc 被称作强预定

义时间，否则，Tc被称作弱预定义时间。

理论 1.［13］如果存在满足以下条件的连续正

定径向无界函数V：R n → R：

V� ( x )≤- γ
Tc
( αV ( x )p+ βV ( x )q )k，（15）

其 中 ：x ∈ R n\ { 0 }；α，β，p，q，k 为 满 足 kp< 1，

kq> 1的正常数。那么，系统（13）的平衡点是预

定义时间稳定的，预定义时间为 Tc。如果设参数

向量 ρ=[ α β p q k ]T ∈ R 5，则预定义时间函数满

足 Tf= γ ( ρ )，其中 γ ( ρ )可以通过下式计算得出：

γ ( ρ )= Γ(mp ) Γ (mq )
αkΓ( k ) ( q- p ) ( )αβ

mp

， （16）

其 中 ：mp，mq 分 别 是 满 足 mp=
1- kp
q- p

和 mq=

kq- 1
q- p

的 正 常 数 ；Γ( · ) 是 gamma 函 数 ，满 足

Γ( z )= ∫0
+∞
e- t t z- 1dt。

4 预定义时间滑模控制器设计与稳

定性分析

4. 1 预定义时间滑模控制器设计

首先，设计如下滑模变量：

sa= ■ω e■2 +
γ2

2T 2
c1
( α■ev■p+ β■ev■q )，（17）

其中：ω e和 ev分别是航天器的角速度跟踪误差和

姿态跟踪误差；α，β，p，q分别是定义的正常数且

满足 0< p< 1，q> 1；γ，mp，mq 分别是满足 γ=

Γ(mp ) Γ (mq )
αkΓ( k ) ( q- p ) ( )αβ

mp

，mp
1- kp
q- p

，mq=
kq- 1
q- p

关

系的正常数；Tc1 是定义的滑动阶段的预定义时

间常数；■·■表示 |·|sign ( · )。
接着，定义如下的预定义时间滑模面：

s= ω e+ ■sa■
1
2 . （18）

根据上述的滑模变量（17）和滑模面（18），所

提出的 PTSMC可以表示如下：

u= u1 + u2

u1 = J0
|ω e |η- a

|sa |
1
2 + |ω e |

- J0η- J0ω×
e Cω d+

(Cω d )× J0ω+ ω×
e J0ω

u2 =-k0 sign ( s )

η= γ
Tc2

( α|s|p+ β|s|q )ksign ( s )

a= γ2

2Tc2
( αp|ev |p- 1 + βq|ev |q- 1 )ω e

k0 = b0 + b1 ‖ ‖ω + b2 ‖ ‖ω 2

，（19）

其中：Tc2表示系统到达阶段的预定义时间常数；

2894



第 12 期 赛华阳，等：刚性航天器的预定义时间滑模控制

b1，b1，b2是定义的正常数并满足不等式（12），对

于向量 x ∈ R n，|x|表示分别对向量的每个元素取

绝对值。

图 2给出了（17）~（19）中所提出的 PTSMC
的控制信号流程图，其中 u1是使系统在预定义时

间内收敛的滑模控制器，u2是用于抵抗系统不确

定性和外界扰动的鲁棒控制器。

4. 2 稳定性分析

对于所提出的 PTSMC的稳定性分析可以

分为到达阶段和滑动阶段进行分析。同时，为了

简化证明过程，我们将式（10）重写为以下形式：

ω� e= f (ω )+ b (ω ) u+ J -10 ρ， （20）
其 中 ， f (ω )= ω×

e Cω d- J -10 (Cω d )× J0ω-
J -10 ω×

e J0ω，b (ω )= J -10 。

4. 2. 1 系统到达阶段的稳定性分析

所提出的滑模面（18）关于时间的导数为：

s� = ω� e+
|ω e |ω� e
|sa |

1
2

+

γ2

2T 2
c1
( αp|ev |p- 1 + βq|ev |q- 1 )ω e

|sa |
1
2

. （21）

带入式（20），可以得到：

s� = f (ω )+ b (ω ) u+ J -10 ρ+ |ω e |( f (ω )+ b (ω ) u+ J -10 ρ )

|sa |
1
2

+

γ2

2T 2
c1
( αp|ev |p- 1 + βq|ev q- 1| )ω e

|sa |
1
2

.（22）

将式（22）带入所提出的控制输入（19），有：

s� = |ω e |η- a

|sa |
1
2+ |ω e |

-η- J -10 k0 sign ( s )+ J -10 ρ+

|ω e |( )|ω e |η- a

|sa |
1
2+ |ω e |

-η- J -10 k0 sign ( s )+ J -10 ρ

|sa |
1
2

+

γ2

2T 2
c1
( αp|ω e |p-1+βq|ω e |q-1 )ω e

|sa |
1
2

. （23）

对式（23）进一步化简可以得到：

s� =-η+ J -10 ρ- J -10 k0 sign ( s )+
|ω e |( J -10 ρ- J -10 k0 sign ( s )

|sa |
1
2

. （24）

根据式（12）和（19），有 k0 = b0 + b1 ‖ ‖ω +

b2 ‖ ‖ω 2 ≥ ρ，因此式（24）可以推出以下不等式：

s� ≤-η=- γ
Tc2

( α|s|p+ β|s|q )ksign ( s ). （25）

考虑一个 Lyapunov候选函数为 V 1 ( s )= |s|，
则它的一阶导数为：

V� 1 = s� sign ( s )≤- γ
Tc2

( α|s|p+ β|s|q )k=

- γ
Tc2

( αV 1 ( s )p+ βV 1 ( s )q )k
. （26）

根据理论 1，我们可以得到，系统在到达阶段

是预定义时间稳定的，且预定义时间为 Tc2。

4. 2. 2 系统滑动阶段的稳定性分析

一旦系统的跟踪轨迹被约束到滑模面上，即

当 t> Tc2 时 s= 0，系统进入滑动阶段，根据式

（17）和（18），可以得到：

ω e =-
γ
Tc1

( α|ev |p+ β|ev |q )ksign ( ev ). （27）

设 滑 动 阶 段 的 Lyapunov 候 选 函 数 为

V 2 ( ev )= |ev |，于是可以得到：

V� 2 ( ev )=-
γ
Tc1

( αV 2 ( ev )p+ βV 2 ( ev )q )k.（28）

同样地，根据理论 1，系统在预定义时间 Tc2

内沿滑模面收敛到平衡点。

图 2 PTSMC方案的控制信号流程图

Fig. 2 Block diagram showing the flow of the control sig⁃
nals for the PTSMC scheme.
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根据上述证明，我们可以得到，所提出的控

制器可以在系统不确定和存在外界扰动的情况

下实现刚性航天器的预定义时间收敛，其收敛时

间为 Tc= Tc1 + Tc2。

备注 1. 由于存在系统的耦合不确定性 ρ，即

使系统的初始误差 ev →∞，系统误差也会在预定

义时间 Tc 之前收敛到原点，即 Tc 为弱预定义时

间。同时，我们可以考虑一种特殊情况，当 k0 =
‖ ‖ρ 成立时，式（25）和（26）中的等号成立，此时 Tc

为系统的最小收敛时间上界，根据定义 3，Tc为强

预定义时间。相较于现有的预定义时间控制方

法，如文献［5-9］中所提出的控制方案，本文中的

Lyapunov函数的导数仅在式（25）考虑耦合不确

定时进行了缩放，而其他控制方案则在推导过程

中进行了多次缩放，因此本文中所提出收敛时间

上界是更不保守的。

备注 2. 考虑到符号函数 sign ( · )会导致系统

控制输入的抖振，为了改善符号函数导致的系统

抖振，将所提出的控制器（19）中的 sign ( s )修改为

s
|s|+ 0. 01。同时，将式（19）中的函数 a修改为如

下形式：

a= { γ22Tc2
( αp|ev |p- 1 + βq|ev |q- 1 ) |ω e |> ε

εI3× 1 |ω e |≤ ε
，（29）

其中，ε∈ R是一个很小的正常数。

5 实验验证与分析

在本章节中，为了证明所提出控制方案在系

统收敛时间的保守性和跟踪误差精度等方面的

优越性，分别与现有的预定义时间控制方案，

NTSMC方案和传统 PD控制方案进行仿真对

比 。 所 有 的 数 值 仿 真 实 验 均 基 于 Simulink/
MATLAB 2020a 进 行 ，基 本 采 样 时 间 设 为

10-4 s。
与文献［7］中给出的航天器系统的参数相

同，假设名义惯性矩阵为 J0=［20 1. 2 0. 9；1. 2
17 1. 4；0. 9 1. 4 15］kg·m2，惯性矩阵的不

确定度设为 ΔJ=diag（2，2，3）kg·m2。期望的角

速度设为 ω d=0. 05［sin（πt/100）sin（2πt/100）sin
（3πt/100）］rad/s，外界扰动设为 d=［0. 1sin（t）
0. 2 sin（1. 2t）0. 3sin（1. 5t）］N·m。系统的初始

状态设为 q0=［0. 3 -0. 2 -0. 3 0. 883 2］T

rad和 ω 0=［0. 06 -0. 04 0. 05］T rad/s。对于

所提出的 PTSMC方案，其控制参数分别设为

p= 1，q= 3，k= 0. 5，α= 4，β= 0. 25，Tc1 =
Tc2 = 3，ε= 10-4，b0 = 1. 8，b1 = 17. 2，b2 = 3。
5. 1 与现有的预定义时间控制方案的对比仿真

实验

考虑文献［14］中所提出的二阶预定义时间

滑模控制器（Second Order Predefined-Time Slid⁃
ing Mode Control，SOPTSMC）：

u=-γ21 ( q1 + p1 |x1 |p1 ) |x1 |q1 - 1exp( |x1 |p1 ) sign ( σ )- γ2 exp( α2|σ|p2 )■σ■β2q2 - ksign ( σ )

σ= x2 + ■■x2■2 + 2γ21 exp( |x1 |p1 )■x1■q1■
1
2

， （30）

其 中 ， γ1 = 2
1- q1/2
p1 Γ ( )1- q1/2

p1
/p1Tc1， γ2 =

α
β2q2 - 1
p2

2 Γ ( )1- β1q2
p2

/p2Tc2，控 制 参 数 分 别 满 足

Tc1 > 0，p1 > 0，1≤ q1 ≤ 2，Tc2 > 0，α2 > 0，β2 >
0，p2 > 0，q2 > 0，β2q2 < 1。

为了公平比较，修改控制器（30）中的 k为本

文中所提出的 k0，sign ( σ )修改为本文中在备注 2

中所设定的
σ

|σ|+ 0. 01。其他参数参考文献［14］

中给出的相应参数值，即 q1 = 1. 2，p1 = 1，q2 =
0. 5，p2 = 1，α2 = 10-3，β2 = 1将其预定义参数设

为 Tc1 = Tc2 = 3。

对比仿真结果如图 3~5所示。图 3和图 4分
别表示与 SOPTSMC控制方案相比的姿态跟踪

误差和角速度跟踪误差，从图中可以看出，给定

相同的预定义收敛时间 Tc= Tc1 + Tc2 = 6 s，所
提出控制方案中的跟踪误差在 4 s后收敛到零，

而 SOPTSMC方案的实际收敛时间小于 3 s。一

般而言，我们总是希望航天器系统跟踪误差的实

际收敛时间更接近于所设定的预定义收敛时间，

这将有利于系统收敛时间的合理设置，因为更快

的收敛时间往往意味着更多的能量消耗。图 5显
示了控制力矩的对比，从图中可以看出，所提出

控 制 方 案 的 初 始 力 矩 约 为 50 N，远 小 于

SOPTSMC方案中的初始输出力矩。此外，所提

出的控制方案的控制力矩更加平滑，抖振更小，
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这 对 于 刚 性 航 天 器 的 姿 态 跟 踪 控 制 是 更 有

利的。

5. 2 与 NTSMC 方案和传统 PD 控制方案的对

比仿真实验

参考文献［7］中的所提出的NTSMC方案

u= u0 + u1
u0 = ω× J0ω- J0 (ω×e Cωd- Cω� d )-

1
2 λJ0L ( ev ) ( e4 I3 + e×v )ωe

u1 =-K 1S- K 2 sig
α0 ( S )-

( b0 + b1 ‖ ‖ω + b2 ‖ ‖ω 2 ) sign ( S )
S= ωe+ λf ( ev )

s ( x )= {|x|r sign ( x ) |x|≥ δ

ax+ b|x|r0 sign ( x ) |x|< δ

f ( ev )=[ s ( e1 )，s ( e2 )，s ( ee ) ]T

L ( ev )= diag ( l ( e1 )，l ( e2 )，l ( e3 ) )
sig α0 ( ζ )=[ |ζ|α0 sign ( ζ1 )，. . .，|ζn |α0 sign ( ζn ) ]T

，（31）

其 中 ：控 制 参 数 满 足 0< r< 1< r0 ≤ 2，a=
r0 - r
r0 - 1

δr- 1，b= 1- r
1- r0

δr- r0，0< δ< 1，0< α0 <

1。同样地，为了公平地进行比较，将控制器（31）

中的 sign ( S )修改为
S

|S|+ 0. 01，其他控制参数仍

采 用 参 考 文 献［7］中 给 出 的 控 制 参 数 K 1 =
diag ( 1，1，1 )，K 2 = diag ( 20，5，10 )，λ= 1. 3，r=
0. 5，r0 = 1. 5，δ= 0. 01，α0 = 0. 5，b0、b1、b2 与本

方案中给定的参数值相同。

图 4 PTSMC与 SOPTSMC的角速度跟踪误差

Fig. 4 Angular velocity tracking errors of PTSMC and
SOPTSMC

图 3 PTSMC与 SOPTSMC的姿态跟踪误差

Fig. 3 Attitude tracking errors of PTSMC and
SOPTSMC

图 5 PTSMC与 SOPTSMC的控制输入

Fig. 5 Control inputs of PTSMC and SOPTSMC
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参考文献［18］中给出的 PD控制方案：

u=-J0kpev- J0kd ev- J0ω×
e Cω d-

J -10 (Cω d )× J0ω- J -10 ω×
e J0ω

，（32）

其中，kp和 kd 为给定的控制参数，分别定义 kp=
6I3，kd= 8I3。

图 6和图 7分别显示了所提出的控制方案与

PD控制和 NTSMC方案的姿态跟踪误差和角速

度误差，从图中可以看出，PD控制中的姿态跟踪

误差渐进地收敛到零点。同时，由于 PD控制对

系统的耦合不确定性不具有鲁棒性，因此它有较

差的误差跟踪精度。相较于 NTSMC方案，所提

出的控制方案中系统的跟踪误差精度要远高于

NTSMC方案，其姿态跟踪误差精度高于 1. 5×
10-6 rad，角速度跟踪误差精度高于 2×10-6 rad/
s。最重要的是，PD控制的跟踪误差是渐进收敛

的，它的收敛时间趋近于无穷大，NTSMC是有

限时间收敛的，但它的收敛时间取决于系统的初

始状态。而本文中所提出的 PTSMC方案的收

敛时间可以通过控制器中的预定义参数直接进

行调节，对于航天器的姿态控制而言，这有利于

它在规定的时间内完成姿态调整。

总之，仿真结果表明，本文所提出的 PTSMC
方案相较于目前存在的预定义时间控制方案，其

收敛时间的上界更加不保守。相较于现有的

NTSMC和 PD控制方案，有更高的跟踪精度和

鲁棒性，并具有预定义时间收敛的特性。同时，

在所提出的控制器中只需要采集航天器的实际

姿态与角速度，这对于航天器的姿态控制是可实

现的，可以被应用在航天器的实际姿态控制中。

5. 3 基于三自由度气浮平台的实验验证

由于在地面难以开展空间状态的飞行器姿

态跟踪实验，为了进一步验证所提出的控制方案

在实际应用中的有效性，本章节利用本课题组研

制的三自由度自由飞行机器人气浮式平台［19］模

拟飞行器姿态控制，进行了多次姿态跟踪控制实

验，实验装置如图 8所示。该装置的运动是一个

刚体的平面运动，包括平面 x，y轴方向的移动，和

一个绕自身的转动量 ϕ。

为了测试文中所提出的控制方案，分别进行

了四次关于直线轨迹的跟踪实验，同时，在直线

轨迹的跟踪过程中伴随平台角度的跟踪。四次

实验的轨迹跟踪结果如图 9所示，实验均在气浮

平台所在的大理石平台上进行。可以看出，四次

实验均获得了较高的位置跟踪精度。对于轨迹

1，在跟踪轨迹末端位置误差变大，这是由于轨迹

图 6 PTSMC，PD和NTSMC的姿态跟踪误差

Fig. 6 Attitude tracking errors of PTSMC， PD and
NTSMC

图 7 PTSMC，PD和NTSMC的角速度误差

Fig. 7 Angular velocity errors of PTSMC， PD and
NTSMC
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1中气浮平台运行时间较长，平台后期供气不足

导致的。对于轨迹 1和轨迹 2，气浮平台的初始

位置与命令轨迹均有较大误差，但气浮平台在文

中所提出的控制方案的作用下，均能迅速地跟踪

到指令轨迹。

进一步地，在四次跟踪实验中，气浮平台的

关于 x，y轴和转动量 ϕ随时间的指令变化量与实

际变化量如图 10所示。在每次实验中，控制器的

预定义时间被设为 20 s，从图中可以看出，各自由

度的姿态跟踪误差大约均在 10 s内收敛，这说明

了所提出的预定义时间滑模控制器的有效性。

同时，从实验结果可以看出，气浮平台具有优异

的姿态跟踪性能，其中，角度跟踪误差小于 0. 1
rad，x和 y轴方向的跟踪误差小于 0. 2 m。

6 结 论

本文在保证性能的前提下，解决了航天器的

预定义时间姿态跟踪问题。通过 Lyapunov控制

理论，我们严格证明了所提出的控制方案对于航

天器的姿态跟踪的调整时间是可以通过控制参

数被指定的。同时，相较于现有的预定义时间控

制策略，文中所提出的控制方案的收敛时间是更

图 10 气浮平台的 x，y和 ϕ随时间的变化

Fig. 10 Changes of x，y and ϕ of the floating platform
with time

图 8 三自由度自由飞行机器人气浮平台

Fig. 8 3-DOF free-flying robot floating platform

图 9 三自由度自由飞行机器人气浮平台的姿态跟踪实验

Fig. 9 Attitude tracking experimental results of the float⁃
ing platform of a 3-DOF free-flying robot
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不保守的，这有利于航天器姿态调整时间的合

理设置。最后，通过仿真实验证明刚性航天器

的姿态跟踪误差精度可达 1. 5×10-6 rad，角速

度跟踪误差精度可达 2×10-6 rad/s，同时也说

明了本方案相较于现有控制方案的优越性，包

括更不保守的收敛时间上界，良好的抗干扰性

和较高的跟踪误差精度。通过 3自由度气浮平

台的姿态跟踪实验说明了控制方案的有效性，

角度跟踪误差小于 0. 1 rad，位置跟踪误差小于

0. 2 m。
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