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Abstract—In this paper, a finite-time control method based on fixed-time is developed for attitude stabilization of a rigid spacecraft 

with external disturbances. In comparison with the existing finite-time techniques based on terminal sliding mode, of which the initial 

value of system states must be known when estimating the settling time, the proposed fixed-time based sliding mode controller can not 

only stabilize the attitude faster, but also eliminate the need of the knowledge of the initial condition to estimate the time of the reaching 

and the sliding phase. Moreover, if the initial condition is known, the expression of a more accurate settling time is also given in this 

paper. Finally, the attitude stabilizing performance of the controller is evaluated through a numerical example and the results show that 

the closed-loop system is robust to external disturbances and initial conditions 
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有扰情况下航天器姿态的固定时间控制方法 
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摘  要  针对受干扰的航天器姿态稳定控制问题，给出一种基于固定时间概念的有限时间控制方法使姿态快速收敛到平衡点。已

有的基于终端滑模的有限时间控制方法，其估计的收敛时间都依赖于系统状态的初值，而本文基于固定时间设计的滑模面和趋近律，

不仅使系统具有更快的收敛速度，且在不知道状态初值的情况下亦可估算出系统状态到达滑模面的时间和在滑模面上滑动的时间。而

当状态初值已知时，本文亦给出了更为精确收敛时间的估算方法。最后，将设计的固定时间控制器应用于航天器姿态稳定控制，仿真

结果表明该控制器能有效抑制外部干扰，且对状态初值具有很强的鲁棒性。 

关键词  航天器，固定时间控制，姿态控制，有限时间控制 
 

1. 引言 

航天器姿态控制系统是一个多输入多输出的耦合非线

性系统，其控制效果的好坏对航天器总体设计至关重要。

近年来很多学者对航天器姿态控制问题进行了大量的研

究，许多非线性控制方法在这一领域内取得一些成果，如

滑模控制[1-2]，鲁棒控制[3-4]，自适应控制[5-6]等。 

实际运行的航天器受到诸如重力梯度力矩，太阳光压

力矩，气动力矩等外力干扰，因此研究有扰情况下的航天

器姿态控制问题同时具有理论价值和工程意义。文献[7]针

对受重力梯度干扰的卫星姿态控制问题，设计了的饱和控

制器，但其考虑的干扰不具有一般性。文献[8]用自适应的

方法估计干扰上界，结合滑模控制方法设计的控制器具有

很强的抗干扰能力。文献[9]针对姿态控制问题设计了干扰
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观测器，该方法的优点是不需要高的控制器增益就可以克

服外界干扰。 

虽然抗干扰的姿态控制器已经取得了很多成果，但以

上文献中的控制方法都是无限时间收敛的，显然有限时间

姿态控制器具有更快的收敛速度和更好的鲁棒性。目前研

究有限时间的方法可分为两种：齐次性定理[10-11]和有限时

间 Lyapunov 定理[12]，其中后一种方法因其适用于受扰系统

或不确定性系统而且能估计系统的收敛时间，成为近年来

研究的热点，并在姿态控制上取得了一些成果。文献[13]

和文献[14]针对受扰动的航天器，分别设计了有限时间容错

控制器和有限时间饱和控制器。 

终端滑模控制[15-16]是有限时间Lyapunov稳定方法的重

要分支，基于终端滑模设计的控制器即能保证有限时间收

敛亦继承了滑模鲁棒性强的优点。然而现存有限时间技术

估计收敛时间的方法都需要预先知道系统的初值，而基于

终端滑模的方法不仅需要初值信息，还需要知道系统到达

滑模面时的状态信息，这对于设计者是很难知道的，固定

时间控制方法[17]与现存有限时间控制方法相比，因其不需

要知道系统初值状态信息，亦能保守的估计系统的收敛时

间，所以对固定时间控制方法的研究是很有必要的。 

在上述研究的基础上，本文研究航天器姿态固定时间

收敛问题。首先设计了固定时间滑模面，相比于传统的终

端滑模面，即使在不知道系统到达滑模面时的状态亦可估

算系统滑动时间。然后设计了固定时间控制器保证系统能

在固定时间内到达滑模面上，并给出了理论证明和仿真验

证。 

 

2. 预备知识 

2.1 航天器姿态跟踪运动模型 

考虑一类刚体航天器，其姿态动力学方程为[18]： 
   Jω ω Jω τ d                    (1) 

其中 3 3R J 为正定对称的转动惯量矩阵， 3Rω 表

示航天器本体坐标系相对惯性坐标系在本体坐标系的角速

度， 3Rτ 为控制力矩， 3Rd 为航天器受到的干扰力矩。 

对 任 一 向 量 T
1 2 3[ ]a a aa ， ×a 定 义 为 ：

 3 2 3 1 2 10, , ; , 0, ; , , 0a a a a a a   ×a 。 

基于四元数的航天器运动学方程可描述为[18]： 

T
0

1
,

2
q = q ω q = Q(q)ω            (2) 

其 中
TT 4

0 , Rq   q 表 示 航 天 器 姿 态 四 元 数 ， 且 有

0( ) ( )
1

2
q  Q q I q , 2 T

0 1q  q q 。 

2.2 定理和引理 

定义 1[10] 考虑如下非线性系统： 

( ) ( ( ))t tx f x ， (0)  0x ， ( ) 0 0f           (3) 

其中， Rnx 为系统状态变量， ( ( ))tf x 为非线性连续函

数。如果系统(3)是 Lyapunov 稳定的，且存在时间函数 ( )T x

使得对于所有 ( )t T x 的 ( ) 0t x 恒成立，则称系统(3)是有

限时间稳定的。 

定义 2[17] 如果系统(3)是有限时间稳定的，且该系统收

敛时间有上界，其界值与状态变量 x 值无关，则称系统(3)

是固定时间稳定的。 

注 1 系统 0.5x x  ， Rx ，是有限时间收敛的，其

收敛时间为
2/3

0 0( ) 1.5T x x 。 然而系统 0.5 2x x x   是

固定时间收敛的，即对任意系统初始状态 0 Rx  ，存在

3t  ，使 0( , ) 0x t x  。也就是说固定时间稳定的系统，

其收敛时间有上限，且其上限值和系统状态无关。 

引理 1[17]  对定义 1 描述的非线性系统，假设存在一

个连续可微的正定函数 n( ) : R RV x ， , , , , Rp g k   ，

1pk  和 1gk  ，以及一个包含平衡点的邻域 nRD  ，使

( )V x 满 足 ： * ( ) ( ( ) ( ) )p g kD V V V   x x x 或 者

( ) ( ( ) ( ) )p g kV V V   x x x ，则任一从 nRD  开始的函数

( )V x 在固定时间T 内都能到达 ( ) 0V x ，即系统是固定时

间稳定的，且其收敛时间为： 

1 1

(1 ) ( 1)k k
T

pk gk 
 

 
                       (4) 

其 中 函 数 * ( )D V x 为 ( )V x 的 右 导 数 ， 定 义 为

  *

0
( ( )) : lim sup ( ( )) ( ( )) /

h
D V x t V x t h V x t h


   。 

注 2 如果已知引理 1 中 ( )V x 的初始值
0( )V x ，则可以

更精确的估计其收敛时间T ，且 

0

1

0( )
1 1 1

,F (
(

),1 ,
1 )

kp g p

k

kp kp
k

kp g p
T V V

g p



 

   
  

   
x x   (5) 

其中 F(A,B,C, )z 为高斯超几何函数[19]，其定义如下： 

0

(A) (B)
F(A,B,C, )=

(C) !
kk k

k k k




z z                      (6) 

如果 A,B,C 为正实数，且 C-A-B 0 ，则 F(A,B,C, )z 在 0z

定义域上收敛。 

引理 2[15] 对任意 Rnx , Ra , 有如下运算成立： 

 
1

d
( 1)diag sig( )

d

a

aa
t



 
x

x x             (7) 

 
1dsig( )

( 1)diag
d

a
a

a
t



 
x

x x              (8) 
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定义 3 对  T 3
1 2 3 Rx x x x 定义如下函数：

T

1 2 3, ,x x x      x ，  T

1 2 3sgn( ) sgn( ), sgn( ), sgn( )x x xx , 

       
T

1 1 2 2 3 3sgn sgn sgnsig x x x x x x
    

 
x , 其

中 R  ，  sgn  为符号函数。 

 

3. 固定时间滑模面和控制器的设计 

3.1. 固定时间滑模面设计 

文献[20]和文献[21]分别设计了如下终端滑模面(TSM)

和快速终端滑模面(FTSM) 

1 ( ) 0, 0, 0 1ps x sig x p                  (9) 

2 ( ) 0, , 0, 0 1ps x sig x x a p           (10) 

在上述研究基础上设计固定时间滑模 (Fixed-time 

based SM)如下 

 
0.52 3

3 ( ) 0, , 0s x sig sig x x x a          (11) 

定理 1 对定义 1描述的非线性系统，如选取滑模面(11)

设计控制器，当系统状态稳定在滑模面之后将会在固定时

间
xT 内滑动到 0x ，

xT 如下                               

2 2 2 2
xT

 
                (12) 

证明 当 3 0s  时对式(11)变换得 

 
0.53

sign( ) 0.5 0.5x x x x                  (13) 

选取 Lyapunov 函数 xV x ，对其求导并代入式(13)得： 

 
 

0.53

0.5
3

1 1

sign( ) 0.5 0.5

0.5 0.5
x

x

x

V x x x x

V V

 

 

   

  

 
        (14) 

由引理 1 得系统到达滑模面后收敛到 0x  的时间为

2 2 2 2
xT

 
  。证毕。 

注 3 选取如下 TSM，FTSM 和 Fixed-time based SM 进

行仿真比较。 
0.5

1 0.5 ( ) 0s x sig x    

0.5
2 0.5 ( ) 0.5 0s x sig x x     

 
0.52 3

3 ( ) 2 2 0s x sig sig x x x       

从图 1 可以看出无论状态初值为多少，固定时间滑模

上的状态都能在 4s 内收敛到 0，这不仅说明固定时间滑模

的收敛时间上界与其状态初值无关，也说明固定时间滑模

具有更快的收敛速度。 
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图 1 三种滑模面收敛时间对比 

 

3.2. 固定时间控制器设计 

根据式(1)把航天器姿态动力学模型写为如下拉格朗

日形式 
*( , ) ( )  q f q q G q τ d                  (15) 

其 中 ( )( , )      -1 JPqf q v QPq QJ Pq ， ( ) -1P Q q ，

( )  -1G q QJ 和 * ( )d G q d 。 

假设 1 航天器转动惯量 J 为有界常数，航天器所受

干扰有界，即 * dd ，其中干扰上界 d 已知。 

则固定时间姿态稳定问题可描述如下：针对式(2)和式

(15)描述的航天器姿态运动模型，设计一类控制器，使系统

状态在固定时间内收敛到平衡点，即满足 , q 0 q 0 ，且

该固定时间不依赖于系统状态。 

首先根据式(11)引入如下固定时间滑模面： 

 
0.52 3

1 1( )sig sig     S q q q q                 

(16) 

其中 1 1, R   为滑模面参数。由定理 1 可知当系统状态到

达滑模面之后，将在固定时间 qT 内收敛到 0， qT 值将会在

下文给出。 

其次构造如下固定时间控制律： 

 

1 1

1 3
1 1

0.51 3
2 1 2

sign( )

1
[ 3 diag( )]sign( )

2

( )

( , )

i i

d

sig sig

 

 

 





  

 

 

G(q) G(q) S

G(q) q q S

G(q) S S

τ f q q

      (17) 

其中 2 2, R   为待设计的控制器参数。 

至此，给出如下固定时间定理： 

定理 2 对于式(2)与式(15)描述的航天器姿态运动模

型，设计固定时间滑模(16)和控制律(17)，则系统状态从任

意初值在固定时间 ST 内到达滑模面之后，又会在固定时间
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qT 内滑动到平衡点，即航天器姿态在固定时间 S qT T T 

内稳定，且T 与初值无关。且 

2 2 1 1

2 2 2 2 2 2
qT T T

   
     S           (18) 

证明：系统状态的到达阶段和滑行阶段分开证明 

Step 1 到达阶段。考虑 Lyapunov 函数 Si iV S ，并对

其求导得： 

   
    

    

      

0.5* 2 3
1 1

2
1 1

1
2 3 2

1 1

2
1 3 1

diag sign( ) 0.5diag

2diag 3 diag

1
diag sign diag sign( ) diag

2

2diag 3 diag diag sign( )

D

I

 

 

 

 





   

   

 
    

 

  
 

S S q q q q

q q q q q

S q S q q q

q q q q



   



  

(19) 

把控制律代入式(15)得： 

 

 

* 2
1 1 3 1

0.53

1 2 1 2 1

1
sign( ) 3 diag

2

sign( ) sig sig

d I 

 

      

  
 

q S d q

S S S



      (20) 

再把式(20)代入式(19)得 

   

   

   

 

0.53* 2
1 1 2 2

0.52 3 * 2
1 1 1 1

0.53 2
2 2 1 1

0.53
2 2

1
3

2

1
3

2

1
3 sign( )sign( )

2

1,2,3

si i i i

i i i i

i i i i i i

si si

V d q S S

q q q d q

S S q S q q

V V i

   

   

   

 



        


      


    

   

d

d



 

(21) 

由引理 1 可知系统状态将会在固定时间 ST 内到达滑模

面，且 

            
2 2

2 2
T

 
 S               (22) 

Step 2 滑行阶段。选取如下 Lyapunov 函数 qi iV q  

当系统状态保持在滑模面时，恒有 0S ，则由式(16)

可得： 
1

23

1 1

1 1
sign( )

2 2
i i i iq q q q 

 
   

 
       (23) 

对 qiV 求导，并代入式(23)得 

1

2
3

1 1

1 1
sign( )

2 2
qi i i qi qiV q q V V 

 
    

 
     (24) 

则由引理 1 可知系统状态在到达滑模面后会在固定时

间 qT 内到达平衡点，且 

1 1

2 2 2 2
qT

 
                         (25) 

结合式(22)和式(25)可得系统状态从任何初值收敛到

平衡点的固定时间为： 

2 2 1 1

2 2 2 2 2 2
qT T T

   
     S  

定理 2 证毕。 

注 4 虽然系统状态收敛时间(18)的表达式与系统初值

无关，但式(18)只是提供一种不需要知道初值时估计系统状

态收敛时间的方法，如果初值已知，则可以更为精确的估

算收敛时间如下： 

根据注 2 和式(21)，(22)可以更精确的表示成 

0 0

2

1
22

2

2
2 1 1 5

, , ,
2 4 4

max F 1,2,3i iT V V i


  
  



 
 

  
S S S

(26) 

同理，式(25)可以表示成 

1

2

0

1

12
0

12 2 1 1 5
, , ,

2
max F 1, ,

4
2 3

4
q qi qiT V V i



  
  

  

 
 

 

(27) 

其中，
0iVS
为 SiV 的初始值，

0qiV 为 qiV 的初始值。 

结合式(26)和式(27)，式(18)表示的固定时间可以改写

为 

0 0

22

0

1
222

1
2

12
0

11

2 1 1 5
, , ,

2 4 4

2 2 1 1 5
,

max F

ma F ,
4

x ,
2 4

q

i i

qi qi

T T T

V V

V V











 

  
  

  

  
  

  

 
 

 

 
 

 

S

S S     (28) 

 

4. 仿真结果与分析 

为了验证本文控制器的有效性，利用 matlab/simulink

对航天器姿态稳定进行仿真，并把本文设计的固定时间控

制器和文献[22]中的有限时间控制器进行对比。仿真中的航

天器转动惯量选取如下： 

2

20 1.2 0.9

1.2 17 1.4 kg m

0.9 1.4 15

 
  
 
  

J ， 姿 态 的 初 值 设 为

T T T
0[ , ] [0.6, 0.4 , -0.2, 0.6633]q q , 角 速 度 初 始 为

T(0) [0.1, 0.2, 0.3]ω 。控制器参数选择见表 1。 

表 1 控制器参数 

控制器 控制器参数 

控制器(17) 
1 1 0.1   , 2 0.01  , 2 0.05   

控制器[22] 
1 5k  ， 2 0.75k  ， 1.3p   

注 5 为 避 免 系 统 出 现 抖 震 ， 用
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1 1

1

/ ,
( , )

( ),
sat

sgn

 



 
  



s s
s

s s
代替控制律中出现的符号函数

( )sgn s ，再用
1

s

s
代替

s

s
，其中 1 为一很小的正常数。 

仿真 1 干扰力矩取为： 

3

3cos(0.2 ) 1

1.5sin(0.2 ) 3cos(0.2 ) 2 10 Nm

3sin(0.2 ) 3

t

t t

t



 
    
 
  

d ，仿真结果

如图 2~4 所示。从图 2 和图 3 可以得知固定时间控制器(17)

的收敛时间为 10 秒，而有限时间控制器[22]的收敛时间将

近 20 秒。图 4 为控制力矩变化曲线，从图中可知两个控制

器的最大幅值都接近 10Nm。通过仿真 1 可知在最大控制

力矩相同的情况下，固定时间控制具有更快的收敛速度。 
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图 2 姿态四元数：(a) 固定时间控制(17)；(b) 有限时间控

制[22] 
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图 3 角速度: (a) 固定时间控制(17); (b) 有限时间控制[22] 

仿真 2 为了比较强干扰情况下两个控制器的抗干扰

能力，本节的干扰力矩取为： 

3cos(0.2 ) 1

0.5 1.5sin(0.2 ) 3cos(0.2 ) 2 Nm

3sin(0.2 ) 3

t

t t

t

 
    
 
  

d ，仿真结果如

图 2~4 所示。从图 5 和图 6 可以得知固定时间控制器(17)的

收敛时间为 10 秒，而有限时间控制器[22]的收敛效果很差，

甚至不能收敛到 0。图 7 为控制力矩变化曲线，可知两个

控制器的最大幅值依然接近于 10Nm。仿真 2 说明当干扰

大幅度增大之后，本文设计的固定时间控制器具有较强的

抗干扰能力，而有限时间控制器性能大幅度下降。 
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图 4 控制力矩：(a) 固定时间控制(17)；(b) 有限时间控制[22] 
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图 5 姿态四元数：(a) 固定时间控制(17); (b) 有限时间控制[22] 
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图 6 角速度：(a) 固定时间控制(17)；(b) 有限时间控制[22] 
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图 7 控制力矩：(a) 固定时间控制(17)；(b) 有限时间控制 [22] 

仿真 1 和仿真 2 两组实验说明相比于有限时间控制器

[22]，本文设计的固定时间控制器(17)具有更快的收敛速

度，且具有更强的抗干扰能力。 

 

5. 结论 

本文在现有有限时间控制技术的基础上，针对现存估

计系统收敛时间方法依赖系统初始信息这一问题，提出一

类收敛时间上界不依赖于系统初始信息的控制器，即为固

定时间控制器。并结合在轨受扰动的航天器姿态控制系统，

设计的固定时间控制器具有很好的抗干扰能力，快速的完

成姿态稳定任务。并给出了系统的稳定性证明，仿真亦说

明了本文方法的有效性。 
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