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摘要 针对角速度受限和通信资源有限的航天器姿态系统, 考虑转动惯量难以精确获得并且存在外

部干扰的情况, 提出一种基于神经网络的自适应事件触发姿态机动控制算法. 该算法首先基于预设性

能技术, 将角速度受限约束转换为性能边界约束, 进一步通过误差转换, 建立姿态系统的等效误差模

型,将存在角速度约束的航天器姿态系统机动控制问题巧妙地转化为无约束误差系统的状态有界稳定

控制问题; 然后, 选用径向基神经网络设计自适应律, 在线逼近系统中由未知转动惯量带来的不确定

性项. 与此同时, 考虑到星载通信资源有限的问题, 通过建立触发控制信号与实时控制信号之间的显

式关系, 设计一个统一的时变事件触发机制, 当触发条件满足时同步更新控制器和自适应律, 大大减

少了控制器和执行器之间频繁的网络信号传输. 此外, 触发机制中时变项的引入严格保证了触发控制

无 Zeno 现象发生. 最后, 仿真结果表明了所提出的姿态控制算法不但能够保证航天器高精度、高稳

定度、高鲁棒性地完成指定姿态机动任务, 而且可以减少大约 97.50% 的控制信号更新, 这大大缓解了

航天器的通信负担.
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1 引言

自 1957 年苏联发射了世界上第一颗人造卫星以来, 人类对地观测的历史彻底发生了改变. 从最

初的地表局部观测逐渐发展为利用卫星从地外空间进行全方位、全天候观测. 目前随着航天科技的飞

速发展, 世界各国已相继建立起全方位的空间对地观测系统, 陆续发射了一系列气象卫星、海洋卫星、

侦察卫星等执行对地观测任务 [1], 如美国 WorldView 系列卫星、法国 SPOT 卫星、俄罗斯 Resurs 系

列卫星, 以及我国的高分系列卫星等 [2]. 快速敏捷的姿态机动能力是完成高精度、高稳定度对地观测
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任务的前提, 而行之有效的姿态控制技术是卫星提供敏捷姿态机动能力的重要保证 [3∼5]. 因此, 研究

安全、可靠、高效的航天器姿态控制技术,从而满足各类对地观测任务的需求,对国民经济发展和国防

安全具有重要的理论和工程意义.

执行对地观测任务时, 燃料消耗、太阳能帆板伸缩、载荷运动等因素都将引起卫星质量和惯量参

数的变化,不可避免地导致姿态动力学系统存在不确定性,特别是当姿态运动速度提升时,将会给系统

带来内扰动, 减弱其快速机动能力. 自适应技术可以对具有等效的线性向量形式的不确定参数进行估

计 [6, 7],尤其适合于处理航天器动力学系统中大量存在的模型不确定性问题 [8, 9]. 基于此, Cai等 [10] 提

出了一种非直接自适应容错控制方法, 解决了时变转动惯量下的航天器姿态跟踪控制问题. 文献 [11]

基于自适应技术和滑模控制方法,针对航天器提出了一种独立于参数信息的有限时间自适应鲁棒姿态

控制方法. Thakur 等 [12] 将惯量矩阵分为未知刚性和部分确定非刚性两部分, 设计自适应控制算法实

现航天器期待轨迹跟踪. 近年来, 借助于神经网络对非线性函数较强的逼近能力, 众多学者针对不确

定系统的稳定控制问题展开研究 [13∼17]. 例如,针对四旋翼无人机的欠驱动控制问题,文献 [14]首先设

计了一种新颖的神经网络虚拟控制输入信号,然后通过利用神经网络设计观测器估计无人机的速度和

角速度,进而提出一种输出反馈欠驱动控制方案.在无需精确的柔性附件振动信息的情况下, 文献 [15]

采用多层神经网络来逼近系统中的非线性项, 同时引入光滑变结构项来补偿逼近误差及外部干扰, 为

柔性航天器提出了一种有效的姿态跟踪自适应控制方案. 之后, 考虑执行机构故障情况, 文献 [16, 17]

基于神经网络自适应技术, 探究了刚体航天器的姿态控制问题.

另一方面,航天器姿态机动过程中还会受到日月引力、太阳光压、大气阻力等外部摄动的影响,这

将直接影响姿态控制精度, 并且极有可能导致整个姿态控制系统失稳. 而且, 为了完成特定空间拍照、

区域侦察等特殊观测任务, 要求航天器的姿态不能变化太快. 因此, 执行对地观测任务时, 为保证成像

质量和测量精度, 航天器的姿态角速度要始终处于陀螺仪的测量幅值之内 [18, 19]. 考虑存在外部干扰

和角速度受限等问题,文献 [20,21]提出了一种新型的姿态控制方法,推导出角速度与设计参数之间的

具体关系, 通过合理选择参数, 使角速度满足幅值约束, 并通过引入一个时变锐度参数处理了外部干

扰的影响, 保证了系统的鲁棒性. 文献 [22]通过假设干扰有界, 采用势函数方法设计姿态控制算法, 既

提高了系统的鲁棒性, 又保证了角速度始终被约束在幅值范围内.

此外,考虑到航天器星载资源有限,执行机构持续更新不仅会加重控制系统中通信总线的负担,同

时也会造成计算和燃料资源的浪费,尤其当系统处于稳态阶段时,为了减少这些不必要的资源消耗,事

件触发控制技术被广泛应用 [23∼30]. 例如,在事件驱动框架下,文献 [25]对鲁棒自适应评判控制技术进

行了详细的讨论与分析. 文献 [26] 基于滑模面设计了一种半全局事件触发策略, 用以实现存在参数不

确定性和外部干扰情况下的刚体航天器的姿态稳定. 此外, 考虑到执行机构可能发生故障的情况, 基

于事件触发技术, 文献 [27] 提出了一种保性能的航天器姿态容错控制方法. 文献 [29] 进一步将神经网

络技术与事件触发控制方法相结合, 设计了一种基于事件的双通道航天器姿态容错控制方案, 在保证

姿态稳定的同时大大节省了通信资源.

通过上述讨论可以发现,尽管基于神经网络的自适应技术和事件触发控制方法已经得到相对广泛

的探究, 并且一些科研工作者也将其应用到航天器姿态控制系统中, 但不难发现, 现有的基于事件触

发的航天器自适应姿态控制方案 [24,26,27,29] 皆未考虑航天器角速度存在约束的情况, 并且文献 [29]

中需要设计两种独立的事件触发条件,且稳定性分析中未充分考虑引入的神经网络的影响.因此,本文

围绕存在模型不确定性、外部干扰、角速度受限以及通信资源有限的航天器姿态控制系统展开研究,

设计了一种基于神经网络的自适应事件触发控制器. 主要创新点包括: (1) 结合预设性能控制技术, 对

角速度约束进行转化, 给出参数选择范围, 保证角速度始终满足幅值约束; (2) 基于径向基函数神经网
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络 (radial basis function neural network, RBFNN)结构, 提出自适应更新律, 在线逼近系统中的模型不

确定性; (3) 设计一致的事件触发机制, 同步更新控制信号和自适应更新律, 与此同时将时变项引入触

发机制, 严格避免 Zeno 现象, 在保证闭环系统稳定性的同时大幅度降低通信资源的占用.

2 姿态动力学模型和问题描述

考虑一类刚体航天器, 基于四元数的姿态动力学模型可表达为 [21]

q̇ =
1

2
(q× + q0I3)ω, q̇0 = −1

2
qTω, (1)

Jω̇ = −ω×Jω + u+ d, (2)

其中, Q = [qT, q0]
T ∈ R4 表示姿态四元数, q ∈ R3 和 q0 ∈ R 分别为其矢量和标量部分, 满足等式约

束 qTq + q20 = 1; J ∈ R3×3 表示航天器的转动惯量矩阵; ω = [ω1, ω2, ω3]
T ∈ R3 表示航天器本体坐标

系相对于惯性参考坐标系的姿态角速度; u = [u1, u2, u3]
T ∈ R3 表示施加在航天器上的三轴控制力矩;

d ∈ R3 表示航天器受到的外部干扰力矩, 假设其有界. 此外, I3 ∈ R3×3 表示单位矩阵; 对于给定的向

量 x = [x1, x2, x3]
T, 叉乘算子 x× 定义为

x× =


0 −x3 x2

x3 0 −x1

−x2 x1 0

 .
用 Q∗ 表示姿态四元数 Q 的逆运算, 则有 Q∗ = [−qT, q0]T ∈ R4. 给定四元数 Qa = [qTa , qa0]

T 和

Qb = [qTb , qb0]
T, 它们之间的乘法运算表示为

Qa ⊙Qb =

qa0qb + qb0qa + q×a qa

qa0qb0 − qTa qb

 . (3)

考虑航天器执行特定机动任务,记期待的姿态和姿态角速度分别为Qd = [qTd , qd0]
T ∈ R4和 ωd = 0.

则姿态误差 Qe = [qTe , qe0]
T ∈ R4 和角速度误差 ωe 可分别通过 Qe = Q∗

d ⊙ Q 和 ωe = ω − CT(Qe)ωd

计算得到, 其中 C(Qe) 表示姿态旋转矩阵, 表达式为 C(Qe) = (q2e0 − qTe qe)I3 + 2qTe qe − 2qe0q
×
e . 基于

此, 航天器机动过程中姿态误差动力学模型为 q̇e =
1
2 (q

×
e + qe0I3)ω, q̇e0 = − 1

2q
T
e ω,

Jω̇ = −ω×Jω + u+ d.
(4)

为了便于控制器设计, 结合航天器实际的姿态机动过程, 对姿态动力学模型提出如下假设.

假设1 ( [31]) 姿态机动过程中, 航天器的转动惯量 J 未知但缓慢变化. 对于任意给定的向量

x = [x1, x2, x3]
T, 满足

Jmin∥x∥2 6 xTJx 6 Jmax∥x∥2, (5)

其中 Jmin 和 Jmax 分别为惯量矩阵 J 的最小和最大特征值.

考虑到执行某些特殊任务以及陀螺仪测量能力有限,需要保证航天器机动过程中姿态角速度始终

满足如下约束:

|ωi| 6 ωmax, i = 1, 2, 3, (6)
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其中 ωmax > 0 为允许的最大角速度, 这里假设 3 个轴方向的最大角速度约束相同.

因此,本文的控制目标为基于假设 1,针对存在通信资源有限、模型不确定性及外部干扰的航天器

控制系统 (1) 和 (2), 设计合适的控制器和触发策略, 减少不必要的通信资源消耗, 实现期待的姿态机

动, 同时保证姿态角速度始终满足式 (6) 所示约束.

3 自适应控制器和事件触发机制设计

3.1 预设性能函数和误差转换

为了使航天器姿态系统的角速度满足式 (6) 的约束, 采用预设性能技术将角速度最大值约束转化

为性能边界约束, 进行定量化描述. 首先定义辅助变量 s = ω+ αqe (α > 0), 然后引入性能函数对辅助

变量的上下界进行限制:

− a1ρi < si < a2ρi, i = 1, 2, 3, (7)

其中, 0 < a1, a2 6 1是正常数; ρi 为预设的性能函数. 通常定义 ρi 为单调递减的正函数,即满足 ρi > 0

和 ρ̇i < 0. 常用的性能函数有指数型函数和双曲正切型函数 [32],这里我们选用指数型函数作为性能函

数, 具体形式如下:

ρi = (ρi0 − ρi∞)e−µt + ρi∞, (8)

其中, µ > 0 为正常数; ρi0 和 ρi∞ 分别为性能函数的初始值和终值.

进一步, 对具有性能约束的式 (7) 进行无约束化处理, 定义误差转换函数:

εi = Ti(χi), i = 1, 2, 3, (9)

其中, χi = si/ρi. Ti(χi) 是单调递增的光滑可微函数, 具有以下性质:

(1) Ṫi(χi) > 0;

(2) limt→−∞ Ti(χi) = −a1 和 limt→+∞ Ti(χi) = a2.

值得注意的是, 经过如上的误差转换, 辅助变量 si 的性能边界约束 (7) 可以等效为误差转换变量

εi 的有界性.

参考文献 [33], 选择 Ti(χi) 为

Ti(χi) = log(eχi+a1 − 1)− log(ea2−χi − 1). (10)

对式 (9) 求导数可得

ε̇i = ∇1(ṡi −∇2), (11)

其中, ∇1 = diag([ ∂T1

∂χ1
, ∂T2

∂χ2
, ∂T3

∂χ3
]), ∇2 = diag([χ1ρ̇1, χ2ρ̇2, χ3ρ̇3]). 为了书写方便, 用 Ti 表示 Ti(χi).

推论1 假设初始角速度满足最大幅值约束. 根据预设性能函数的性质,若辅助变量 si 满足式 (7)

所示约束,则其将严格在由 ρi 构成的区域中变化,即 si 的暂态响应和稳态性能都将被保证,具体为 si

的最大超调量不超过 a1ρi0 或者 a2ρi0 (|si| 6 max{a1, a2}ρi0), 稳态误差将小于 ρi∞, 收敛速度将快于

性能函数 ρi 的衰减速度 µ. 因为不等式 |ωi|−α 6 |si|成立,若选择 α满足 α+max{a1, a2}ρi0 6 ωmax,

则角速度约束 |ωi| 6 ωmax 被满足.

经过上述分析, 要使角速度约束满足则需要保证辅助变量 si 的运动满足式 (7), 进一步经过误差

转化, 只需要保证误差转换变量 εi 有界即可.这样角速度受限的航天器姿态系统的机动控制问题便转

化为无约束误差系统的状态有界稳定控制问题. 接下来针对误差转化系统进行控制器设计.
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3.2 基于神经网络的自适应事件触发控制器设计

首先介绍基于 RBFNN 对不确定性函数 F (x) = [f1(x), . . . , fn(x)]
T ∈ Rn 进行逼近的原理 [34]. 任

意未知光滑函数 F (x) 都能由 RBFNN 在紧集 Ωx ⊂ R2n 内以任意精度进行逼近:

F (x) =WTH(x) + φ(x), ∀x ∈ Ωx, (12)

其中, x ∈ Ωx 为神经网络的输入变量; W = [w1, . . . , wn]
T ∈ Rm×n 为理想的常值权重矩阵, m > 1 为

隐含层的神经元个数; φ(x)为逼近误差, 满足 ||φ(x)|| 6 φ∗ (φ∗ > 0); H(x) = [h1(x), . . . , hm(x)]T ∈ Rm

为神经网络的激活函数, 其中 hi(x) (i = 1, . . . ,m) 通常用高斯 (Gauss) 函数形式表示:

hi(x) =
1√
2πbi

exp

(
− (x− ξi)

T(x− ξi)

2b2i

)
, (13)

其中, ξi ∈ R2n 为中心向量; bi 为高斯函数宽度. 令 Ŵ 为理想权重 W 的估计值, 权重估计误差定义为

W̃ = Ŵ −W , 则 F (x) 的估计为

F̂ (x) = ŴTH(x). (14)

接下来通过借助 RBFNN,设计合适的自适应事件触发控制算法,满足控制目标.由上述分析可知,

经过误差转化后的误差系统动力学方程为

Jε̇ = ∇1(−ω×Jω + u+ d+ αJG(Q)ω − J∇2), (15)

其中, G(Q) = 1
2 (q

×
e + qe0I3). 考虑到航天器的转动惯量未知, 定义不确定性项为 F (x) = −ω×Jω +

αJG(Q)ω − J∇2.

进一步根据式 (12) 有

Jε̇ = ∇1(W
TH(x) + φ(x) + u+ d). (16)

设计自适应事件触发控制器为

u = τ(tk), t ∈ [tk, tk+1), (17)

τ(t) = −(1 + β)

(
τ̄tanh

(
εT∇1τ̄

κ

)
+Dmtanh

(
εT∇1Dm

κ

))
, (18)

τ̄ = K∇−1
1 ε+ ŴTH, (19)

˙̂
W = ΓHεT∇1 − γΓŴ , (20)

其中, ε = [ε1, ε2, ε3]
T; K,β, γ, κ > 0为正常数; Γ > 0 为正定对角阵; Dm 为常值向量, 由设计者恰当地

选择; tk (k = 1, 2, . . . ) 为第 k 次事件的触发时刻, 由事件触发机制 (21) 决定:

tk+1 = inf{t > tk
∣∣|Ei| > β|ui|+ e−δit, ∀i}, (21)

其中, δi > 0 (i = 1, 2, 3); E = [E1, E2, E3]
T 表示触发误差, 定义为 E = τ(t) − u; inf{·} 表示函数值的

下确界. 为了书写方便, 接下来令 τ = τ(t). 值得注意的是, 从式 (21) 中可以看出, 增大 β 会使得触发

阈值增大, 将直接导致触发次数减少; 与此同时, 从自适应事件触发控制器的定义 (18) 中可以看出, β

的增大同样会导致控制信号变大. 考虑到执行机构的输出能力有限, β 的选择需要做一个权衡.
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此外, 为了便于稳定性分析, 参考文献 [35], 根据触发误差 E 的定义和事件触发机制 (21), 推导出

u 和 τ 之间的关系:

Ei = τi(t)− ui = λ1βui + λ2e
−δit, t ∈ [tk, tk+1), (22) λ1 = λ2 = λ, ui > 0,

λ1 = λ, λ2 = −λ, ui < 0,
(23)

其中, λ1, λ2 ∈ [−1, 1]. 将上式写为向量的形式:

u =
τ

1 + λ1β
− λ2Λ

1 + λ1β
, (24)

其中, Λ = [e−δ1t, e−δ2t, e−δ3t]T. 注意式 (24) 并不直接用于更新控制信号, 仅用于稳定性分析.

定理1 针对存在模型不确定性、外部干扰、角速度受限和通信资源有限的航天器姿态控制系统

(1)和 (2),在假设 1满足的情况下,采用自适应事件触发控制器 (17)∼(20),并利用触发机制 (21)适时

更新控制信号,可保证角速度约束 (6)始终满足, 并完成实际意义下的姿态机动任务.同时借助于事件

触发机制, 控制信号从连续更新变为按需触发, 大大降低了控制器和执行器之间的通信资源占用.

稳定性分析. 选取如下 Lyapunov 函数:

V =
1

2
εTJε+

1

2
tr[W̃Γ−1W̃ ], (25)

其中, tr(·) 表示矩阵的迹. 对 Lyapunov 函数 (25) 进行求导, 并将式 (16) 和 (24) 代入, 可得

V̇ = εTJε̇+ tr[W̃Γ−1 ˙̂
W ]

= εT∇1(W
TH(x) + φ(x) + d) + εT∇1u+ tr[W̃Γ−1 ˙̂

W ]

= εT∇1(W
TH(x) + φ(x) + d) +

εT∇1τ

1 + λ1β
− εT∇1λ2Λ

1 + λ1β
+ tr[W̃Γ−1 ˙̂

W ].

(26)

特别地, 根据式 (18) 可知 εT∇1τ 6 0, 则有

εT∇1τ

1 + λ1β
6 εT∇1τ

1 + β
= −εT∇1

(
τ̄tanh

(
εT∇1τ̄

κ

)
+Dmtanh

(
εT∇1Dm

κ

))
. (27)

因为对于所有实量 ρ 和所有非零实量 κ, 有 0 6 |ρ| − ρtanh
(
ρ
κ

)
6 0.2785κ 成立 [36], 进一步有下式:

− ρtanh
(ρ
κ

)
6 − |ρ|+ 0.2785κ 6 −ρ+ 0.2785κ (28)

成立, 故容易得到

− εT∇1τ̄tanh

(
εT∇1τ̄

κ

)
6 −εT∇1τ̄ + 0.2785κ, (29)

− εT∇1Dmtanh

(
εT∇1Dm

κ

)
6 −εT∇1Dm + 0.2785κ. (30)

将式 (29) 和 (30) 代入式 (27), 则式 (27) 可化简为

εT∇1τ

1 + λ1β
6 −εT∇1τ̄ − εT∇1Dm + 0.557κ. (31)
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结合
λ2ε

T∇1Λ

1 + λ1β
6 |λ2|∥Λ∥∥εT∇1∥

1− β
(32)

和式 (31), V̇ 可变形为

V̇ 6 εT∇1(W
TH(x) + φ(x) + d)− εT∇1τ̄ + 0.557κ

− εT∇1Dm + tr[W̃Γ−1 ˙̂
W ] +

|λ2|∥Λ∥∥εT∇1∥
1− β

.
(33)

将式 (19) 和 (20) 代入, V̇ 进一步可化简为

V̇ 6−KεTε+ tr[−γW̃TŴ ] + 0.557κ− εT∇1Dm + εT∇1(φ(x) + d) +
|λ2|∥Λ∥∥εT∇1∥

1− β
. (34)

选择 Dm 满足 ∥Dm∥ > |λ2|
1−β + ∥φ(x) + d∥, 则式 (34) 可变形为

V̇ 6 −KεTε+ 0.557κ+ tr[−γW̃TŴ ]. (35)

根据 W̃ 的定义, 同时基于 Young 不等式分解可得

tr[−γW̃TŴ ] 6 −γ
2
∥W̃∥2F +

γ

2
∥W∥2F . (36)

将式 (36) 代入式 (35) 有

V̇ 6 −KεTε− γ

2
∥W̃∥2F + 0.557κ+

γ

2
∥W∥2F . (37)

基于上述分析, 最终 V̇ 可以写成下面的形式:

V̇ 6 −η1V + η2, (38)

其中, η1 = min{ 2K
Jmax

, γ
λmax{Γ−1}}, λmax{Γ−1} 为 Γ−1 的最大特征值; η2 = 0.557κ+ γ

2 ∥W∥2F . 结合 V 的

定义, 则转换误差变量的收敛范围为

∥ε∥ 6
√

2η2
η1Jmin

. (39)

综上可知, ε 是最终一致有界稳定的, 所以对于变量 s 的约束 (7) 一定会满足, 然后根据推论 1 可知,

角速度约束也可被满足. 并且根据性能约束 (7) 可知 si 始终在由 ρi 构成约束范围内变化, 最终可得

s 将在紧集

Ω1 =
{
s : ∥s∥ 6

√
3max{a1, a2}ρi, i = 1, 2, 3

}
内变化. 特别地, 当时间趋于无穷大时, |si| 6 max{a1, a2}ρi∞, 由此通过适当选择参数, s 将收敛到非

常小的范围之内.

定义新的 Lyapunov 函数:

V1 = (1− q2e0) + qTe qe. (40)

对式 (40) 求导可得

V̇1 = qTe ω = −α∥qe∥2 + ∥qe∥∥s∥. (41)
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很明显, 当 ∥qe∥ > ∥s∥/α 时, V̇ < 0. 由上述分析可知, qe 的轨迹始终在紧集

Ω2 =
{
qe : ∥qe∥ 6

√
3max{a1, a2}ρi/α, i = 1, 2, 3

}
内运动,而且当时间趋于无穷大时,随着 s的收敛, qe 将收敛到

√
3max{a1, a2}ρi∞/α范围内.另外,回

顾 s 的定义, 可知 ω 将始终在紧集

Ω3 =
{
ω : ∥ω∥ 6 2

√
3max{a1, a2}ρi, i = 1, 2, 3

}
内运动, 并且当时间趋于无穷大时, 随着 s 和 qe 的收敛, ω 将收敛到 2

√
3max{a1, a2}ρi∞ 范围内.

综上分析, 姿态控制系统一致有界稳定. 此外, 令神经网络的输入 x = [qe;ω], 则 x 将始终在紧集

Ωx = {(qe, ω) : qe ∈ Ω2, ω ∈ Ω3} 内变化, 所以基于 RBFNN 的在线估计方法能够以任意精度逼近不确

定项 F (x) [13].

与此同时, 为避免控制信号出现持续更新情况, 提出的事件触发机制需要严格排除 Zeno 现象, 即

两个连续触发时刻之间的时间间隔应始终大于零. 定义 T = tk+1 − tk 为任意两个触发时刻之间的时

间间隔, 接下来通过证明对于任意 k, 都存在 T > 0, 排除 Zeno 现象.

结合事件触发机制 (21), 下式成立:

∥E∥ 6 3β∥u∥+ 3∥Λ∥. (42)

根据上述分析可知系统状态有界, 所以控制器 u 和 τ 有界, 进一步 ω̇ 有界. 虽然 τ̇ 的表达式非常

复杂, 但仍是系统状态及 ω̇ 的隐式函数, 所以可推定其有界. 令 τ̇ 的上界为 τ̄m, 回顾 E 的定义, 然后

对其求导则有
d

dt
∥E∥ = ∥τ̇∥ 6 τ̄m, t ∈ [tk, tk+1). (43)

考虑到在 t = tk 时 E(tk) = 0, 对式 (43) 两边积分有

∥E∥ < τ̄mT. (44)

结合式 (42), 不等式 3β∥u∥+ 3∥Λ∥ < τ̄mT 成立. 最终可得

T >
3β∥u∥+ 3∥Λ∥

τ̄m
> 0, t ∈ [tk, tk+1). (45)

这里当 t ∈ [tk, tk+1), 指数项 e−δit > 0, 所以 ∥Λ∥ > 0. 由此按照事件触发机制 (21) 适时更新自适应控

制器 (17), 不存在 Zeno 现象.

4 仿真验证及结果分析

本节将对提出的自适应事件触发控制算法 (17)∼(20)和触发机制 (21)的有效性进行仿真验证. 考

虑一颗小卫星, 其转动惯量矩阵为

J =


30 0.5 −0.3

0.5 20 0.2

−0.3 0.2 10

 kg ·m2.
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图 1 (网络版彩图) 事件触发采样下的姿态机动误差的

时间响应

Figure 1 (Color online) Time response of the attitude
maneuvering errors performed by the event-triggered sam-

pling method

图 2 (网络版彩图) 欧拉角表示的姿态机动误差的时间

响应

Figure 2 (Color online) Time response of the attitude
maneuvering errors described as Euler angle errors

航天器的初始姿态为 Q(0) = [0.1, 0.2,−0.2,−
√
0.95]T, 初始姿态角速度为 ω(0) = [0, 0, 0]T rad/s. 设

定最大姿态角速度为 ωmax = 0.4 rad/s. 姿态机动过程期待姿态为 Qd(0) = [−0.1, 0.5, 0.2,−
√
0.7]T.

外部干扰假设为 d = 0.005 × [sin(t/10), cos(t/10), sin(t/20)]T N ·m. 综合考虑任务执行时间以及执

行器和传感器的采样周期, 设置仿真时间为 80 s, 系统采样周期为 10 ms. 接下来, 选取性能函数为

ρi = (si(0) + 0.1 − 0.0001)e−0.03t + 0.0001(i = 1, 2, 3), 其中 si(0) 为辅助变量 si 的初始值, 同时选取

a1 = a2 = 1. 另外选择 α = 0.2, 控制器和事件触发机制中的参数依次选取为 β = 0.01, K = 5, κ = 1,

Dm = [0.1, 0.1, 0.1]T, δi = 0.001. 神经网络的输入选为 x = [qe;ω], 设置隐含层的神经元个数 m = 5, 高

斯函数宽度 bi = 5, 中心向量 ξi (i = 1, . . . , 5) 依次选为 −116, −0.516, 016, 0.516, 116, 其中 16 表示

单位列向量, γ = 10, Γ = 2I5, I5 表示单位矩阵.

为了突出所提出的控制算法在减少通信资源方面的优势, 在仿真参数设置相同的情况下, 分别考

虑基于时间触发和事件触发两种不同的采样方式,对所提出的自适应算法的控制性能和控制更新频率

进行验证. 为了方便, 设置时间触发采样方式的采样周期与系统采样周期相同. 通过仿真发现, 两种采

样方式下姿态误差和角速度误差的收敛情况基本一致. 为了节省空间, 仅给出事件触发采样方式下的

控制性能曲线及控制力矩的变化图, 如图 1∼4 所示. 特别地, 为了更加直观地呈现姿态误差的收敛情

况, 图 2 给出了欧拉角表示的姿态机动误差变化曲线, 其中 θ, ψ 和 ϕ 分别表示俯仰角、偏航角和滚转

角. 通过放大图我们可以看到, 稳态阶段的姿态机动误差和角速度误差收敛精度分别控制在 0.001 rad

和 0.0001 rad/s 范围内, 角速度也始终满足幅值约束. 而且从图 4 中可以清楚地看到, 在提出的事件

触发采样方式下, 无论是暂态阶段还是稳态阶段, 控制力矩的输出曲线始终成阶梯状, 说明控制器并

不是实时更新的.

图 5 给出了两种采样方式下所需的能量对比图, 通过简单计算发现, 保持类似的精度实现指定姿

态机动任务,相比于时间采样方式,所提出的事件触发控制算法大幅度降低了控制信号的更新频率,减

少了大约 81.90% 的能量消耗. 图 6 给出了所提出的事件触发采样方式下控制器的更新时刻和每次更

新的时间间隔. 在时间触发采样情况下, 控制力矩需要每 10 ms 更新一次, 共需更新 8000 次. 事件触
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图 3 (网络版彩图) 事件触发采样下的姿态角速度的时间响应

Figure 3 (Color online) Time response of the attitude angular velocity performed by the event-triggered sampling method
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图 4 (网络版彩图) 事件触发采样下的控制器输出的时间响应

Figure 4 (Color online) Time response of the control output performed by the event-triggered sampling method

发采样方式下, 控制信号只需更新 200 次, 最长触发时间为 9.03 s, 最短触发时间为 0.02 s, 大幅度降

低了通信频率, 减少了大约 97.50% 的通信资源, 且无 Zeno 现象发生.

回顾事件触发机制 (21), 可以看出, 增大 δi 加快了触发阈值中指数项的衰减速度, 这将导致触发

频率提高, 触发次数增多, 即控制器的更新频率加快. 为此, 保持其他仿真参数不变, 选取 5 组不同的

δi 值对所提出的控制算法进行验证. 不同 δi 情况下的事件触发次数的变化情况如图 7 所示. 从图示

结果可以看出, 随着 δi 的增大, 触发次数将会逐渐增多, 控制器的更新频率会相应增大.

此外, 假设执行机构的最大输出能力为 2 N · m, 通过改变角速度初始值模拟辅助变量 si 不断接
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Figure 5 (Color online) Comparison of the energy consumption performed by the two sampling methods
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图 6 (网络版彩图) 事件触发采样下的触发间隔和触发时刻

Figure 6 (Color online) The triggering intervals and triggering instants performed by the event-triggered sampling method

近性能约束边界的情况, 从而观察控制信号触发次数的变化. 保持其他参数不变, 选择 7 组不同的初

始角速度 ω(0) 进行仿真. 通过仿真结果可以发现稳态阶段姿态机动误差和角速度误差的收敛精度仍

能被分别控制在 0.001 rad 和 0.0001 rad/s 范围内, 为了节省空间, 误差曲线图被省略. 不同初始角速
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图 7 (网络版彩图) 不同 δi 取值时触发次数的变化

Figure 7 (Color online) Event triggering numbers of different δi

表 1 不同初始角速度情况下的事件触发次数变化

Table 1 Event triggering numbers under different initial angular velocities

Initial angular velocity ω(0) (rad/s) Triggering number Reduction rate of triggering (%)

[0, 0, 0]T 200 97.50

0.3 ∗ [0.1, 0.1,−0.1]T 204 97.45

0.6 ∗ [0.1, 0.1,−0.1]T 210 97.38

0.9 ∗ [0.1, 0.1,−0.1]T 225 97.19

1.2 ∗ [0.1, 0.1,−0.1]T 384 95.20

1.5 ∗ [0.1, 0.1,−0.1]T 509 93.64

1.8 ∗ [0.1, 0.1,−0.1]T 1172 85.35

度下的事件触发次数变化情况如表 1 所示. 我们可以看出随着角速度初始值不断增大, 触发次数也随

之增加. 因此可以推断出, 当辅助变量 si 不断接近性能约束边界时, 触发次数将逐渐增多. 但是相比

于时间采样方式, 所提出的算法仍能大幅度减少控制更新次数, 有效地降低通信资源消耗.

5 结论

本文针对航天器姿态机动过程同时存在角速度约束、通信资源约束等问题, 利用预设性能技术和

神经网络自适应方法, 提出了一种基于神经网络的自适应事件触发姿态机动控制算法, 通过严格的理

论分析和仿真验证, 得到如下结论:

(1)通过合理设置参数,所提出的控制算法保证了机动过程中角速度始终满足幅值约束;而且能够
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在存在模型不确定性和外部干扰情况下, 实现高精度、高稳定度的指定姿态机动.

(2)通过设计合理的事件触发机制,所提出的控制算法在保证控制性能的同时,大幅度降低了执行

器与控制器间的通信频率和任务能量消耗, 有效地减少了星载通信总线的带宽负担, 且能够保证整个

机动过程中不存在 Zeno 现象.
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Abstract Considering the spacecraft attitude system subject to angular velocity constraints, limited commu-

nication resources, the inaccurate moment of inertia, and external interference, a neural network-based adaptive

event-triggered attitude maneuver control scheme is proposed. Specifically, the angular velocity constraint is first

transformed into the performance boundary constraint based on the prescribed performance method, and then

the equivalent error model of the attitude system is established using error transformation, which tactfully trans-

forms the attitude maneuver control problem with angular velocity constraints into the state-bounded stability

control problem of the unconstrained error system. Subsequently, by applying the radial basis function neural

network, an adaptive online updating law is designed to approximate the uncertainty term caused by the unknown

moment of inertia online. Meanwhile, considering the limited communication resources, a unified time-varying

event-triggered mechanism is developed by establishing the explicit relationship between the trigger control sig-

nal and the real-time control one. The control command and the adaptive law are synchronously updated once

the trigger condition is satisfied. By doing so, the frequent network signal transmissions between the controller

and the actuator are reduced significantly. In addition, the time-varying term in the event-triggered mechanism

strictly guarantees that no Zeno phenomenon occurs. The simulation results show that the proposed attitude

control algorithm can achieve the specified attitude maneuver task with higher accuracy, stability, and robustness

and reduce frequent control signal updates by about 97.50%, significantly reducing the on-board communication

burden.

Keywords spacecraft, angular velocity constraint, prescribed performance control, limited communication re-

sources, event-triggered mechanism
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