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全驱刚体航天器的预定时间姿态跟踪控制
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摘 要: 研究存在惯性参数不确定性和外部干扰的刚体航天器系统的预设时间姿态跟踪控制.基于刚体航天器
的二阶全驱动力学模型,利用全驱系统理论构造一种有限时间扩张状态观测器.在此基础上,通过引入可调参数
设计一种新型的可调预设时间姿态跟踪控制策略.该控制策略的优点是控制系统状态的收敛时间不仅小于预设
时间上界,还可以通过引入的控制参数直接调节其快慢.利用Lyapunov稳定性理论证明扩张状态观测器的收敛性
和闭环控制系统的稳定性,最后通过数值仿真验证了所设计控制器的有效性.
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Predefined-time attitude tracking control for fully actuated rigid
spacecraft
WU Yu-yao, LI Xue-fang, LIU Wan-quan†
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Abstract: This paper investigates the problem of predefined-time attitude tracking control for a rigid spacecraft system
in the presence of inertial parameter uncertainties and external disturbances. Based on the second-order dynamics model
of the rigid spacecraft, a finite-time extended state observer is constructed by utilizing the fully actuated system theory.
Then, a novel predefined-time attitude tracking control scheme is designed by introducing an adjustable parameter. The
advantage of this control strategy is that the convergence time of the control system is not only smaller than the upper
bound of the predefined time, but also its speed can be directly adjusted by the introduced control parameter. By using the
Lyapunov stability theory, this paper proves the convergence of the extended state observer and the stability of the closed-
loop control system. Finally, the effectiveness of the designed control scheme is validated by numerical simulation.
Keywords: rigid spacecraft；attitude tracking；fully actuated system approach；predefined-time control；extended state
observer

0 引 言

航天器姿态控制系统是确保其顺利实施空间任

务的核心模块,在很多空间任务中都起着至关重要的
作用,例如,深空探测、编队飞行以及航天器的交会对
接等.空间任务趋于复杂化,对航天器姿态控制系统
在收敛速度、控制精度以及抗扰能力等方面提出了

更高的要求,也对航天器姿态控制系统的设计带来了
更多挑战.

近些年,有限时间控制方法因其具有收敛速度

快、抗干扰能力强以及控制精度高等特点得到了广

泛应用.最初的有限时间控制方法可以给出系统状
态收敛时间的上界,该上界通过控制参数运算得出
并且与系统初始状态相关[1-3].随后出现的固定时间
控制策略解除了与系统初始状态的相关性,但是收
敛时间的上界依然需要由控制系统的大部分控制参

数运算得出[4-6].有限时间控制与固定时间控制均可
以给出控制系统收敛时间的数学表达,但是如何能
够更加直观地描述系统的收敛时间一直是值得研究
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的问题.由此便出现了预设时间控制,其可以预先通
过一个控制参数设定收敛时间的上界,此概念最早
由Sánchez-Torres等[7]系统地提出,并给出了严格的
预设时间稳定性证明.相比于有限时间控制和固定
时间控制,预定时间控制系统可以预先直接给定一个
时间参数作为系统状态收敛时间的上界,该上界与控
制器其他参数及系统初始状态无关.由此可见,采用
预定时间控制技术的系统对收敛时间的调节更加直

观.因此,该方法广泛应用于许多领域[8-10].例如:文
献 [11]利用滑模控制引入预定时间参数,提出了一种
预定时间姿态稳定控制器保证飞行器空中加油任务

的顺利完成.为了解决刚体航天器的姿态稳定问题,
文献 [12]通过神经网络拟合系统中的总扰动,结合自
适应更新律和反步法,构造了一种自适应预定时间控
制器.文献 [13]利用反步法设计了一种预定时间姿
态跟踪控制器保证航天器在预定时间内实现姿态稳

定.实际工程中,大多空间任务对航天器执行姿态机
动所需的时间存在约束,有的空间任务要求航天器可
以快速地实现姿态机动.上述文献将航天器存在任
务时间约束下的姿态控制问题转化为预定时间控制

问题,实现了通过一个控制参数预定系统收敛时间上
界.因此,这类方法可以满足要求航天器快速执行姿
态机动的空间任务的需求.而对于某些安全性要求
较高的空间任务而言,通常要求航天器姿态机动在一
定时间范围内完成,即预定了系统收敛时间上界的同
时还要求航天器不能过快收敛.并且,航天器所能提
供的控制力矩是有限的,过快地收敛往往意味着过大
的控制力矩,这在实际中也是不能实现的.已有的预
定时间控制方法因其实际收敛时间不可调的特征,导
致其无法满足上述空间任务的需求.因此,有必要研
究系统的实际收敛时间可控性更强的航天器预定时

间姿态控制方法.
另一方面,随着航天任务复杂程度的提升,很多

航天器系统也具有了更强的非线性与不确定性.为
了应对上述问题,现有的控制器设计方法存在结构复
杂、参数多、物理意义不直观和稳定性条件苛刻等问

题[14].文献 [15]针对非线性系统,提出了高阶全驱控
制理论方法,该方法利用很多实际系统动力学模型具
有的全驱性,通过设计伪线性反馈控制器得到线性化
的闭环系统.在此基础上,结合各种成熟的控制方法
对线性化后的闭环系统开展控制器设计.这种方法
将非线性系统的控制问题转化为线性控制系统的控

制问题,简化并标准化了控制系统的结构,使得控制
器的设计有章可循,更加简单直观.由于全驱系统方

法具有上述优势,该方法也被应用于航天器控制系统
的设计中[16].文献 [17]将6自由度航天器系统转化为
全驱系统模型,利用全驱系统控制方法设计了一种航
天器姿态跟踪控制器.文献 [18]针对存在时变通信
约束的航天器提出了一种高阶全驱预测控制方法,用
以实施航天器的绕飞任务.考虑到航天任务中对控
制系统暂稳态性能的要求,文献 [14, 19]将全驱系统
方法与预设性能控制方法相结合,分别针对单个航天
器与多个航天器设计了全驱预设性能控制方法,并保
证了系统各状态能够在预定时间内收敛.上述研究
成果将全驱系统方法与不同的控制方法相结合,取得
了不错的结果.然而,在利用全驱系统方法处理航天
器系统中复杂非线性的同时,如何让系统的实际收敛
时间可控性更强,即通过全驱系统方法提出性能更优
的航天器预定时间姿态控制策略依然有待研究.
本文研究基于全驱系统理论研究刚体航天器的

预定时间姿态跟踪控制问题,将存在转动惯量参数不
确定性以及外部干扰的刚体航天器姿态跟踪控制系

统模型转化为一类二阶全驱非线性系统模型;利用
全驱系统方法,将二阶非线性系统模型转化为线性系
统模型;在此基础上,设计一种有限时间扩张状态观
测器来估计系统中转动惯量参数不确定性以及外部

干扰构成的总扰动;基于扩张状态观测器的估计值
及全驱系统控制器设计思想,提出一种新型的航天器
预定时间姿态跟踪控制器.所提出的控制策略主要
优点如下:

1)相较于已有的扩张状态观测器,基于全驱系统
理论设计一种有限时间扩张状态观测器,所提出观测
器需要使用的信号更少,结构更简单,更易实现;

2)所提出的预定时间控制器通过引入一个可调
参数,使得系统状态的收敛时间不仅可以提前预定上
界,还可以通过可调参数调节实际的收敛时间,以保
证航天器更加灵活地完成空间任务.
符号说明:⊗为克罗内克积. Rn为n维实向量空

间;Rn×m为n×m维实数矩阵空间. In为n维单位矩

阵.对于任意一个矩阵A ∈ Rn×n,有

A0∼m = [A0 A1 . . . Am],

A−1和AT分别为矩阵A的逆和转置.对于任意一个
向量a ∈ Rn,有

a(0∼m) = [a ȧ . . . a(m)]T,

sigr(a) =

[|a1|rsign(a1) |a2|rsign(a2) . . . |an|rsign(an)]T.

其中: r ∈ R, sign(·)为符号函数.当n = 3时,a×表示
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a的反对称阵,形式如下:

a× =


0 −a3 a2

a3 0 −a1

−a2 a1 0

 .

1 问题描述

考虑一类刚体航天器,选取修正型罗德里格参数
(modified rodrigues parameters,MRPs)作为刚体航天
器的姿态描述,则航天器的运动学方程[20]为

σ̇ = M(σ)Ω. (1)

其中:σ = [σ1 σ2 σ3]
T ∈ R3为MRPs,Ω ∈ R3为航天

器的角速度,M(σ)的表达式为

M(σ) =
1

4
(1− σTσ)I3 +

1

2
σ× +

1

2
σσT. (2)

这里I3为三维单位阵,M(σ)满足

MT(σ)M(σ) =
1

16
(1 + σTσ)2I3. (3)

刚体航天器的动力学方程为

JΩ̇ = −Ω×JΩ + u+ d. (4)

其中:u ∈ R3为控制输入;d ∈ R3为来自环境的外

部干扰力矩;J ∈ R3×3为航天器的转动惯量,是一个
正定矩阵.令J0 ∈ R3×3为一个已知的非奇异矩阵,
∆J ∈ R3×3为转动惯量的不确定性部分,则J可写为

J = J0 +∆J . (5)

定义σd和Ωd分别为航天器的期望姿态MRPs
和期望角速度,二者满足

σ̇d = M(σd)Ωd. (6)

则航天器的实际姿态σ与期望姿态σd之间的误差姿

态可表示为

σe = σ ⊗ σ−1
d =

σd(σ
Tσ − 1) + σ(1− σT

dσd) + 2σ×
d σ

1 + σT
dσdσTσ + 2σT

dσ
. (7)

误差角速度定义为

ω = Ω −CΩd,

其中C为旋转矩阵,表达式如下:

C = I3 −
4(1− σT

eσe)

(1 + σT
eσe)2

σ×
e +

8(σ×
e )

2

(1 + σT
eσe)2

.

因此,航天器姿态跟踪误差系统模型可写为

σ̇e = M(σe)ω, (8)

Jω̇ = −(ω +CΩd)
×J(ω +CΩd)+

J(ω×CΩd −CΩ̇d) + u+ d. (9)

由式(5)可知,误差动力学方程(9)可写为

J0ω̇ = − (ω +CΩd)
×J0(ω +CΩd)+

J0(ω
×CΩd −CΩ̇d)−

(ω +CΩd)
×∆J(ω +CΩd)+

∆J(ω×CΩd −CΩ̇d)−

∆Jω̇ + u+ d. (10)

进一步,令Me ≜ M(σe),通过ω = M−1
e σ̇e,可由式

(8)和(10)将航天器姿态跟踪误差系统模型改写为

σ̈e +A1σ̇e +A2 = Bu+D. (11)

其中

A1 =

MeJ
−1
0 (M−1

e σ̇e +CΩd)
×J0M

−1
e − ṀeM

−1
e ,

A2 =

MeJ
−1
0 (M−1

e σ̇e +CΩd)
×J0CΩd−

Me(M
−1
e σ̇e)

×CΩd +MeCΩ̇d,

B = MeJ
−1
0 ,

D =

−MeJ
−1
0 (M−1

e σ̇e +CΩd)
×∆JM−1

e σ̇e−

MeJ
−1
0 (M−1

e σ̇e +CΩd)
×∆JCΩd+

MeJ
−1
0 ∆J(M−1

e σ̇e)
×CΩd−

MeJ
−1
0 ∆JCΩ̇d −MeJ

−1
0 ∆Jω̇ +MeJ

−1
0 d.

本文的控制目标为:设计一种控制器u,使得由
式 (11)所示的航天器姿态跟踪误差系统的状态σe及

σ̇e可以在预定时间Tp内收敛至零的邻域,即

∥σe∥ ⩽ δ1, ∥σ̇e∥ ⩽ δ2, ∀t ⩾ Tp.

其中:Tp > 0为预先给定的正常数, δ1与δ2为一很小

的正常数.
参考文献 [21],给出可调预定时间稳定的定义与

相应引理.
定义1 对于一类非线性系统

ẋ(t) = h(x(t)). (12)

其中:x(t) ∈ Rn为状态向量,h : Rn → Rn为一类连

续函数.给定一个正常数T ,对于任意初始状态x(t0)

= x0,存在正常数η,使得

∥x∥ ⩽ η, ∀t ⩾ t0 + Ts(x0, λ). (13)

其中:λ > 0; Ts(x0, λ)为系统的收敛时间函数,且满
足

Ts(x0, λ) ⩽ T.

则称非线性系统(12)是实际可调预定时间稳定的.
引理1 对于非线性系统 (12),构造一类平滑正

定函数V (x),如果V (x)满足
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V̇ (x) ⩽ π

ρT

( 1

λ
V (x)1−

ρ
2 + λV (x)1+

ρ
2

)
+ η.

其中: 0 < ρ < 1; λ, T, η > 0.则称系统 (12)是实际可
调预定时间稳定的.此外,系统的各状态可以在预定
时间

√
2T内收敛至集合

δ = {x ∈ Rn|V (x) ⩽ min{ξ1, ξ2}}.

其中

ξ1 =
(2ηρλT

π

) 2
2−ρ

, ξ2 =
(2ηρT

πλ

) 2
2+ρ

.

下面给出全驱系统理论的相关先验知识.考虑
如下m阶系统:

Ex(m) = f(x(0∼m−1), t) +B(x(0∼m−1), t)u. (14)

其中:m为大于1的整数;x(t) ∈ Rn为状态向量;u ∈
Rn为系统的输入向量; f(x(0∼m−1), t) ∈ Rn为一个

连续的向量函数;E ∈ Rn×n为一个常数矩阵,一般是
单位阵,也可以是奇异的;B(x(0∼m−1), t) ∈ Rn×n为

一个系数矩阵.根据文献 [22],可以得到如下定义和
命题.
定义2 对于任意x ∈ Rn, t ⩾ 0,若系数矩阵

B(x(0∼m−1), t) ∈ Rn×n均可逆,则称系统(14)是全驱
的.

命题1 对于全驱系统(14),总可以通过控制器

u = −B−1(x(0∼m−1), t)[A0∼m−1x
(0∼m−1)+

f(x(0∼m−1), t)− v] (15)

获得如下形式的线性定常闭环系统:

Ex(m) +A0∼m−1x
(0∼m−1) = v. (16)

其中:Ai ∈ Rn×n(i = 0, 1, . . . ,m − 1)为给定的矩

阵,v ∈ Rn为一外部信号.
下一节将结合可调预定时间控制与全驱系统理

论设计航天器姿态跟踪控制器.

2 控制器设计

考虑到航天器姿态跟踪误差系统 (11)中矩阵B

是可逆的,由定义2可知系统 (11)是一个二阶全驱系
统.结合命题1,可构造如下形式的控制器:

u = −B−1(−A1σ̇e −A2) +B−1v, (17)

其中v的具体形式在下文给出.将控制器u代入系统

(11),可以得到新的系统

σ̈e = v +D. (18)

其中D项中包含不确定性与外部干扰,可视为系统
的总扰动.在实际系统,总扰动是一项未知项.下面
设计一种扩张状态观测器对总扰动进行观测,从而利
用得到的估计值抵消系统中总扰动的影响.将D扩

张为一个新的状态变量z2,即z2 = D,并且令z1 =

σ̇e,则式(18)可以转化为如下形式:
ż1 = v + z2,

ż2 = g,

y = z1.

(19)

其中: g = Ḋ = [g1 g2 g3]
T,y为系统(9)的输出.给出

以下假设.
假设1 总扰动D的一阶导数g = [g1 g2 g3]

T

是有界的,且gi满足

|gi| ⩽ ḡ, i = 1, 2, 3,

其中0 < ḡ < +∞是一个未知的常数.
记 ẑ1、ẑ2为扩张状态观测器的两个输出, e1 =

z1 − ẑ1, e2 = z2 − ẑ2为观测器的观测误差,针对系统
(19)设计如下扩张状态观测器:

˙̂z1 = v + ẑ2 + µ1sigr1(e1),

˙̂z2 = µ2sigr2(e1).
(20)

其中

µ1, µ2 > 0,
1

2
< r1 < 1, r2 = 2r1 − 1.

下面分析观测器的收敛性.首先,推导得到扩张
状态观测器(20)的观测误差动态方程为

ė1 = −µ1sigr1(e1) + e2,

ė2 = −µ2sigr2(e1) + g.
(21)

定义辅助变量ϵ1和ϵ2分别为
ϵ1 = sigr1(e1),

ϵ2 = e2.
(22)

对其求导,得到关于辅助变量的动态方程为
ϵ̇1 = r1diag(|e1|r1−1)ė1,

ϵ̇2 = −µ2sigr2(e1) + g,
(23)

其中 |e1| = [|e11| |e12| |e13|]T.令

Γ =

diag(|e1|r1−1) 03

03 diag(|e1|r1−1)

 ,

A =

−µ1r1I3 r1I3

−µ2I3 03

 , Θ =

03

g

 .

记ϵ = [ϵT1 ϵT2]
T,则式(23)可写为

ϵ̇ = ΓAϵ+Θ. (24)

由于系数矩阵A为一个Hurwitz矩阵,对于任意给定
的正定对称矩阵Q ∈ R6×6,都存在正定对称矩阵
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P ∈ R6×6,使得矩阵A满足

ATP + PA = −Q. (25)

考虑如下形式的Lyapunov候选函数:

V0 = ϵTPϵ. (26)

对其求关于时间的一阶导数,可以得到

V̇0 = ϵ̇TPϵ+ ϵTP ϵ̇ =

ϵTΓ (ATP + PA)ϵ+ 2ϵTPΘ.

进一步地,将式(25)代入上式,可以得出

V̇0 ⩽ −er1−1
max ϵTQϵ+ 2ϵTPΘ, (27)

其中emax = max{|e1i|, i = 1, 2, 3}.由此,针对扩张状
态观测器(20),可以给出以下引理.
引理2 在假设1的条件下,对于系统 (24),存在

参数r1, µ1, µ2 > 0,使得辅助变量ϵ能够在有限时间

Te内收敛到零附近的集合

De =
{
ϵ ∈ R6|V ι1−ι2

0 (ϵ) <
λ2

θ

}
.

其中

λ1 = λmin(Q)λ
− 3

2+
1

2r1
max (P ),

λ2 = 2
√
3ḡλ

1
2
max(P ),

ι1 =
3

2
− 1

2r1
, ι2 =

1

2
, 0 < θ < λ1.

此外,有限时间Te满足

Te ⩽
V 1−ι1
0 (ϵ0)

(λ1 − θ)(1− ι1)
,

其中ϵ0为初始值.
证明 考虑形如式 (26)所示的 Lyapunov函数

V0,其一阶导数 V̇0满足式 (27)所示的不等式.由式
(22)可知

emax ⩽ ∥e1∥ ⩽ ∥ϵ∥
1
r1 ,

1

2
< r1 < 1,

因此,可以得到以下关系式:

er1−1
max ⩾ ∥ϵ∥1−

1
r1 . (28)

对于正定对称矩阵P和Q,有

λmin(P )∥ϵ∥2 ⩽ ϵTPϵ ⩽ λmax(P )∥ϵ∥2, (29)

λmin(Q)∥ϵ∥2 ⩽ ϵTQϵ ⩽ λmax(Q)∥ϵ∥2. (30)

结合式(26)和(29),可得

λ−1
max(P )V0 ⩽ ∥ϵ∥2 ⩽ λ−1

min(P )V0. (31)

由假设1可知∥g∥ ⩽
√
3ḡ,结合式(29)可得

ϵTPΘ ⩽ ∥ϵTP 1
2 ∥∥P 1

2 ∥∥Θ∥ ⩽
√
3ḡλ

1
2
max(P )V

1
2
0 . (32)

将不等式(28)、(30)∼ (32)代入(27),可得

V̇0 ⩽

− er1−1
max λmin(Q)∥ϵ∥2 + 2

√
3ḡλ

1
2
max(P )V

1
2
0 ⩽

− λ1V
ι1
0 + λ2V

ι2
0 . (33)

根据文献[23]中的命题2可知,系统(24)的状态ϵ

能够在有限时间Te内收敛到零附近的集合De,即

lim
t→Te

ϵ ∈ De =
{
ϵ ∈ R6

∣∣ V ι1−ι2
0 (ϵ) <

λ2

θ

}
. 2

注1 若不使用全驱系统理论针对系统 (11)设
计观测器,则由z1 = σ̇e, z2 = D,可将系统 (11)转化
为 

ż1 = −A1z1 −A2 +Bu+ z2,

ż2 = g,

y = z1.

(34)

针对系统(34),扩张状态观测器可以设计为
˙̂z1 = −A1ẑ1 −A2 +Bu+ ẑ2+

µ1sigr1(e1),

˙̂z2 = µ2sigr2(e1).

(35)

将扩张状态观测器 (35)与扩张状态观测器 (20)进行
对比不难看出,观测器 (20)的结构更加简单.由e1 =

z1 − ẑ1, e2 = z2 − ẑ2,可以得到扩张状态观测器 (35)
的观测误差动态方程ė1 = −A1e1 − µ1sigr1(e1) + e2,

ė2 = −µ2sigr2(e1) + g.
(36)

对比式 (21)与 (36)可知,扩张状态观测器 (35)观测误
差动态方程相较于观测器 (20)多了一项−A1e1,这
意味着分析观测器 (35)的收敛性更为复杂.可见,全
驱系统方法的使用极大地简化了扩张状态观测器的

结构,同时也降低了收敛性分析的难度.
由引理2可知,扩张状态观测器 (20)的输出z2可

以在有限时间内以一个较小的误差得到系统中总扰

动D的估计值.因此,可利用观测器的输出z2对总扰

动D进行补偿.
设计一种滑模面s = [s1 s2 s3]

T,表达式为

s = σ̇e + ϕ(σe). (37)

其中

ϕ(σe) =
π

ρT

( 1

λ
∥σe∥−ρ + λ∥σe∥ρ

)
σe. (38)

这里: 0 < ρ < 1,λ > 0为一个可调参数,T > 0为

预定时间参数.利用滑模控制技术,将控制器u中的

v设计为

v = − π

ρT

[ 1
λ

(1
2

)1− ρ
2 ∥s∥−ρ + λ

(1
2

)1+ ρ
2 ∥s∥ρ

]
s−
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ẑ2 − ϕ̇(σe)−
1

2γ2
s. (39)

下面分析闭环控制系统的稳定性.
定理 1 对于刚体航天器姿态跟踪误差系统

(18),在基于扩张状态观测器 (20)的控制器 (39)作用
下,系统 (18)是具有实际可调预定时间稳定性的,即
误差姿态σe及其一阶导数 σ̇e能够在预定时间Tp =
√
2T内收敛至零的邻域.
证明 选取一类Lyapunov候选函数

V1 =
1

2
sTs. (40)

对其求一阶导数,有

V̇1 = sT[v +D + ϕ̇(σe)].

将控制器(39)代入上式可得

V̇1 = − π

ρT

[ 1
λ

(1
2
∥s∥2

)1− ρ
2

+ λ
(1
2
∥s∥2

)1+ ρ
2
]
+

sTe2 −
1

2γ2
sTs. (41)

由基本不等式可知

sTe2 ⩽ 1

2γ2
sTs+

γ2

2
eT2e2.

将上式代入式(41)可得

V̇1 ⩽ − π

ρT

( 1

λ
V

1− ρ
2

1 + λV
1+ ρ

2
1

)
+

γ2

2
eT2e2. (42)

通过引理2可知,观测器的观测误差e2是有界的,即
存在一个正常数ν,使得eT2e2 < ν.则式 (42)可最终
放缩为

V̇1 ⩽ − π

ρT

( 1

λ
V

1− ρ
2

1 + λV
1+ ρ

2
1

)
+ η, (43)

其中η =
γ2

2
ν.根据引理 (20)可以得到,在基于观测

器 (20)的控制器 (39)的作用下,系统 (18)是实际可调
预定时间稳定的,即系统的各状态可以在Tp =

√
2T

内收敛至零的邻域. 2
注 2 由式 (39)可知,控制器 (17)中包含 ρ、 γ、

T、λ四个控制参数.其中: ρ用来调节控制器的震荡
幅度; γ为控制增益;T为时间参数,用来预定系统的
收敛时间上界,在选取参数时根据任务需要进行选
择;λ用来调节系统的实际收敛时间.当λ减小时,系
统收敛时间将变快;当λ增大时,系统收敛时间将变
慢,但不会超过预定的上界Tp.参数T和λ使得所设

计的控制器可以保证系统收敛时间小于给定上界,且
收敛快慢可以通过参数进一步调节.

3 仿真分析

为了验证所提出控制器 (17)的有效性,选取以
下系统参数进行航天器姿态跟踪控制任务的仿真验

证.转动惯量的标称值J0为

J0 =


20 1.2 0.9

1.2 17 1.4

0.9 1.4 15

 kg ·m2.

转动惯量中的不确定性部分∆J设为

∆J =

diag(sin(0.1t) 2 sin(0.2t) 3 sin(0.3t)) kg ·m2.

来自环境的外部干扰力矩d(t)为周期信号,有

d(t) =
1 + 2 cos(0.3t)

2 + 1.5 sin(0.3t) + 3 cos(0.3t)
3 + 2 sin(0.2t)

× 10−4 N ·m.

航天器姿态变量MRP的初始值设为

σ(0) = [0.057 0.082 − 0.114]T.

航天器的初始姿态角速度为

Ω(0) = [0 0 0]T(rad/s).

为了保证期望姿态信号的有界性,将期望姿态
MRPσd设为

σd(t) = 0.01[cos(0.2t) sin(0.2t) sin(0.1t)]T.

则期望姿态角速度Ωd(t)可以由式 (6)推算得到.扩
张状态观测器(20)的初始值设为

ẑi(0) = [ 0.01 0.01 0.01]T, i = 1, 2, (44)

其增益分别选为µ1 = 0.6, µ2 = 0.2, r1 = 0.7.
图1和图2给出了扩张状态观测器 (20)与 (35)的

观测误差e1和e2的变化对比曲线.由图可知,扩张状
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图 1 观测误差e1
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图 2 观测误差e2

态观测器 (20)的观测误差能够在 4 s内收敛,相对观
测器 (35)收敛得更快,可见,采用全驱系统方法设计
的扩张状态观测器不仅结构简单,还可以获得更快的
收敛速度.上述结果验证了观测器 (20)的有效性及
引理2的正确性.

选取文献 [10]中提出的预定时间控制器进行对
比仿真,控制器(17)的控制参数选取为

ρ = 0.3, T = 50, λ = 1.2, γ = 1.5. (45)

将文献 [10]提出的预定时间控制器的时间参数T同

样设为50,二者的对比仿真曲线如图3∼图5所示.图
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图 3 误差姿态MRP σe对比曲线
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图 4 误差姿态一阶导数 σ̇e对比曲线
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图 5 控制力矩u对比曲线

中:曲线A为本文所提出可调预定时间控制器 (简称
TPTC)作用下的系统响应曲线,曲线B为文献 [10]提
出的预定时间控制器 (简称PTC)作用下的系统响应
曲线.图3和图4为误差姿态MRP σe及其一阶导数

σ̇e的响应曲线.可见,在TPTC作用下系统的收敛时
间相较于PTC要快,并且采用TPTC时误差姿态一阶
导数 σ̇e的超调量也更小.控制力矩的对比曲线由图
5给出.可以看出,基于扩张状态观测器(20)的控制器
(17)在本文采用的仿真算例下控制力矩的最大值不
超过4N ·m,小于PTC所需要的控制力矩.图6和图7
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分别为航天器的实际姿态MRP σ与实际角速度Ω的

时间响应曲线,红色曲线部分表示期望MRP σd和期

望角速度Ωd.可见,航天器的姿态MRP σ和姿态角

速度Ω均可以在 10 s内跟踪上期望的姿态信号.综
上所述,所提出的控制器 (17)能够保证刚体航天器在
存在转动惯量不确定性与外部环境干扰的情况下在

预定时间内用更小的控制力矩和较高的精度跟踪上

期望的姿态与角速度.
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图 6 实际姿态σ与期望姿态 σd

t / s

0 20 30

-0.05

0.05

0

10

Ω1 Ω
d1

Ω
1

/ (
ra

d
/s

)

0 20 30

-0.05

0.05

0

10

Ω
2

/ (
ra

d
/s

) Ω2 Ω
d2

0 20 30

-0.1

0.1

0

10

Ω
3

/ (
ra

d
/s

) Ω3 Ω
d3

t / s

t / s

图 7 实际角速度Ω与期望角速度Ωd

另外,由上述仿真结果可以发现,当预设的时间
参数为T = 50 s时,系统状态在10 s处便收敛了.而

实际的航天任务中,考虑到安全性,可能会要求实际
收敛时间不能过快.对于这种类型的任务,已有的预
定时间控制器大多无法继续调节实际收敛时间的快

慢,而本文提出的控制器 (17)可以通过调整参数λ来

调节实际收敛时间的快慢.图8给出当预设时间参数
T = 50 s时,取不同λ的情况下,误差系统 (11)的状态
收敛曲线.在同样设置预定时间为T = 50 s的条件
下,此时预定的时间上界为

√
2T ,约为70 s.由图8可

以发现,当λ = 0.6、1、6时,系统收敛时间分别约为
4 s、8 s、48 s.可见,系统状态的收敛速度随着λ的增大

而变小,但均不会超过70 s.因此,在满足系统状态收
敛时间约束的前提下,本文所提出的控制策略可以实
现对航天器姿态机动速度调节的需求.
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图 8 λ取不同值时的误差MRP

为了验证所设计控制器 (17)的鲁棒性,选取如下
干扰力矩:

d(t) =
1 + 2 cos(0.3t)

2 + 1.5 sin(0.3t) + 3 cos(0.3t)
3 + 2 sin(0.2t)

× 10−1 N ·m.

转动惯量的不确定性部分为

∆J =

diag(2 sin(0.1t) 4 sin(0.2t) 6 sin(0.3t)) kg ·m2.

在控制器各参数不变的情况下,系统各状态仿真
曲线如图9∼图11所示.可以看出,当受到更大的外
部干扰力矩与内部参数不确定性时,所提出的控制器
依然可以保证航天器在预定的时间内有效完成姿态

跟踪控制任务.
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4 结 论

本文针对存在不确定性和干扰的刚体航天器,提
出了一种全驱形式的预设时间跟踪控制策略.全驱
形式的控制器简化了扩张观测器的结构,从而给出了
观测器状态收敛性的证明.所设计控制策略通过引
入调节参数,使控制系统状态收敛时间不仅小于预设
时间上界,还可以根据需要进一步调整实际收敛时间
的大小.仿真结果表明,所设计的控制器可以有效地
实现航天器的预设时间跟踪,并且实际收敛时间可通
过控制参数调节.当前的控制算法可通过一个控制
参数调节实际的收敛时间,但是可调参数与控制力矩
的关系不够清晰.在未来的研究工作中,将研究可调
参数与控制力矩大小的显式关系,并结合全驱系统方
法提出可控性更强、结构更简单的航天器预定时间

姿态跟踪控制算法.
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