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摘    要：针对通信受限条件下的航天器轨迹跟踪问题，提出了一种基于事件触发的预设时间控制算法。为了满

足不同任务场景下对航天器快速性的要求，本文设计了一种预设时间轨迹跟踪控制算法。结合反步控制理论

及预设时间动态增益，最终实现轨迹跟踪系统的预设时间收敛。作为一种典型的网络化控制系统，航天器在执

行任务过程中可能会受到自身通信能力的限制，造成通信阻塞、时延和丢包等问题。为此，本文提出了一种基

于动态参数的事件触发算法，在保证系统控制精度的同时，一定程度上避免了控制中心与航天器本体间不必要

的通信资源消耗。相比于传统的静态事件触发算法，文中基于动态参数的事件触发算法在减少通信频率方面

更具优势。通过理论分析和仿真实验验证所提控制算法的有效性。
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Event trigger-based prescribed-time tracking control of spacecraft

HAO Yong1，JIA Denghui1，LI Chenyang1，LI Jun1,2

(1. College of Intelligent Systems Science and Engineering, Harbin Engineering University, Harbin 150001, China; 2. School of As-
tronautics, Harbin Institute of Technology, Harbin 150001, China)

Abstract:  An event  trigger-based prescribed-time control  algorithm is  proposed for  trajectory tracking of  a  spacecraft
under  communication  constraints.  First,  to  endow  the  spacecraft  with  rapidity  under  different  task  scenarios,  a  pre-
scribed-time trajectory-tracking control  algorithm is  designed,  which finally achieves the prescribed-time convergence
of  the  trajectory-tracking  control  system by  combining  the  backstepping  control  theory  and  dynamic  gain  of  the  pre-
scribed time. Second, as a typical networked control system, the spacecraft may be limited by its own communication
capability in the process of task implementation, which will lead to communication congestion, time delay, packet loss,
and so on.  Therefore,  an event-trigger  algorithm is  proposed based on the dynamic parameter.  While  assuring system
control precision, the algorithm can avoid unnecessary communication consumption between the control center and the
spacecraft itself to a certain extent. Compared with the traditional static event-trigger algorithm, the proposed dynamic
parameter-based event-trigger algorithm has the advantage of reducing the communication frequency. Finally, the effect-
iveness of the proposed control algorithm is verified by theoretical analysis and simulation experiments.
Keywords: limited communication; trajectory tracking; event trigger; prescribed time; backstepping control; dynamic
gain; networked control system; dynamic parameter
 

对于航天器而言，良好的轨迹跟踪控制能力

是其开展目标跟踪、交会对接、空间站建设和太

空垃圾清理等任务的前提 [1-4]。近年来，随着空

间技术的不断发展，航天器的集成度越来越高，

组成机构日益复杂，所涉及的领域也在不断增

多。人们对在轨服务的需求急剧上升，进一步对
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航天器的快速性和通信网络的稳定性提出了更

高的要求。因此，航天器轨道动力学建模、控制

及仿真方面的研究逐渐受到了广大科研工作者

的青睐 [5]。

随着通信技术的不断发展，越来越多控制信

号的远程传输主要基于信息网络实现 [6-7]。作为

一种典型的信息物理系统 (cyber-physical system,
CPS)，航天器控制系统也不例外。对于通信能力

受限下的航天器控制问题，通常有两种不同的控

制方案。其一是提高信号的编/解码效率，如选择

合适的量化器[8- 9]；其二便是降低非必要信号的传

输频率，较为典型的便是引入事件触发机制[10-11]。

事件触发机制的底层逻辑是控制信号的传输与否

不由时间决定，而是由事先设计好的触发条件决

定 [12]。和基于采样时间的触发方式相比，事件触

发往往可以节约更多的计算资源、通信资源，减

少能源消耗 [ 1 3 ]。在航天器编队协同控制方面，

Xu 等 [14] 提出了一种分布式事件触发方案，以减

少编队成员间的通信压力。为了实现欧拉–拉格

朗日系统的协同控制，Shi 等 [15] 提出了一种基于

周期性采样的事件触发算法。该控制方案不仅可

以保证系统无 Zeno 现象，还可以避免编队成员过

多造成的通信阻塞。

值得注意的是，大部分现有的航天器跟踪控

制算法只能实现控制系统的渐进稳定，这意味着

系统的收敛时间过长，无法实现航天器的快速机

动 [16-17]。为此，Zhang 等 [18] 提出了一种新的非奇

异快速终端滑模，为航天器协同控制系统有向和

无向通信连接下的有限时间控制问题提供了思

路。Huang 等[19] 针对航天器姿态协同控制问题提

出了基于旋转矩阵的自适应有限时间控制策略。

实际上，无论是渐进稳定还是有限时间稳定，系

统收敛到误差带的时间总是正相关于系统初值。

系统实际的收敛时间只能通过后验的方式获得，

不可提前预知和设定 [20]。因此，探究如何实现航

天器控制系统的预设时间收敛有着重要的理论意

义和工程价值。

受到上述研究工作的启发，本文主要研究基

于事件触发的预设时间航天器轨迹跟踪控制算

法。文中所提算法的创新之处在于：

1) 不同于文献 [21-22]，本文在反步法框架的

基础上实现了航天器轨迹跟踪控制系统的预设时

间稳定，并通过改进的低通滤波器避免“微分爆

炸”问题；

2) 考虑到控制系统通信带宽有限，本文提出

了一种基于动态参数的事件触发控制策略。不同

于文献 [14-15, 23] 中的静态事件触发策略，该策

略在保证系统控制精度的同时，拥有更大的事件

触发间隔，因此在降低通信频率方面更具优势。 

1   准备工作与相关模型
 

1.1    准备工作

在控制器设计之前，首先给出如下预设时间

引理和假设。

V: Rn→
R+∪{0}

引理
[24]　如果存在李雅普诺夫函数

满足：

V̇ ⩽ −a (t) KV +a (t)∆ (1)

∆

a (t)

则控制系统是预设时间稳定的，即系统的状

态误差可以在预设的时间内收敛。式中 K和 是

正常数； 是预设时间动态增益，满足：

a (t) =


T s+σ

T s+σ− t
, 0 ⩽ t < T s

ā, t ⩾ T s

(2)

0 < σ≪ T s ā = 1+T s/σ T s

a (t)

式 中 ： ， ； 是 预 设 时 间 参

数。为了简便起见，在之后的控制器设计过程中

将使用 a代替 。

ρd

∥ρ̇d∥ ⩽ ρM ρM

假设
[25]　对于时变的期望轨迹 ，其一阶导

数存在且满足 ， 是正常数。 

1.2    航天器轨道动力学模型

ρ v假设航天器运行在椭圆轨道上，令 和 分别

表示航天器相对于参考轨迹的位置和速度矢量，

则航天器在赤道惯性坐标系和轨道坐标系下的运

动方程可以表示为[26-27]

ρ̇ = v
M v̇+Cv+ Dρ+ n= τ (3)

M τ其中： 和 分别表示航天器的质量和控制力矩；

C、D和 n的完整形式为

C = 2M

 0 − θ̇ 0
θ̇ 0 0
0 0 0


D = M

 µ
/
R3− θ̇2 − θ̈ 0
θ̈ µ

/
R3− θ̇2 0

0 0 µ
/
R3


n= Mµ

[
Rc

/
R3

i −1
/

R2
c , 0, 0

]T
(4)

µ

θ

式中： 为地球引力常数；R 为地心到航天器的距

离； 是参考航天器的真近地角，其一阶和二阶导

数分别满足：

θ̇ = nc(1+ eccosθ)2
/ (

1− e2
c

)3/2

θ̈ = −2n2
cec(1+ eccosθ)3sinθ

/ (
1− e2

c

)3
(5)

nc =
√
µ
/
a3

c ac

ec

其中： 是参考航天器的平均角速度， 和

分别为参考航天器的半长轴和偏心率。 
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2   基于事件触发的预设时间跟踪控
制器设计

首先，本节以引理 1 作为理论依据设计了一

种预设时间轨迹跟踪控制器。接着，针对控制系

统部分信道上的通信受限问题，提出了一种基于

动态参数的事件触发算法。航天器控制系统的整

体设计流程如图 1 所示。
 

 

期望
轨迹

系统状态

触发
条件

动态参数 Γ动态
增益
a(t)

τ(t) τ(t
k
)

预设时间
控制器

满足？+

−

 
图 1    控制系统结构框

Fig. 1    Conceptual structure of the control system
 
  

2.1    预设时间控制器设计

首先，定义系统状态误差变量：
ρe = ρ−ρd

ve = v− vd
(6)

ρd vd其中： 表示期望轨迹； 是经过滤波后的虚拟指

令。一阶低通滤波器的表达式为
εv̇d = a (vc− vd) (7)

ε 0 < ε < a2 vc

y = vd − vc

其中： 是滤波系数满足 ； 是待设计的虚

拟指令。定义滤波误差 ，根据式 (7) 可

知，滤波误差的导数满足：

ẏ = v̇d − v̇c = −
a
ε

y− v̇c (8)

t→ T s y

注释  1　为了避免对虚拟指令的直接微分，

本节通过引入一阶低通滤波器间接得到虚拟指令

的导数。这不仅在一定程度上避免“微分爆炸”的
问题，还可以平滑指令信号。其次，为了提高系

统的瞬态性能，我们在滤波器中加入动态增益 a，
以确保当时间 时，滤波误差 实现收敛。

至此，本文的控制目标可以被描述为
limt→Ts

[ρe, ve] ∈ [Θρ, Θv] (9)
Θi, i = ρ,v其中 表示原点所在的邻域。 

2.2    基于反步的控制器设计

本小节主要基于反步的设计框架，具体的预

设时间控制器设计过程分为以下两个步骤：
ρe1) 为了实现轨迹跟踪误差 的预设时间稳

定，设计如下虚拟指令：
vc = −akρρe+ ρ̇d (10)

kρ ρ̇d其中 为正常数。由假设 1 可知， 存在且有界。

2) 考虑到实际的航天器系统中，由于测量误

差、燃料消耗等因素影响，航天器质量往往会在

一定范围内波动，为此式 (3) 中航天器轨道动力

学模型可进一步写为
(M0+∆M) v̇+ (C0+∆C)v+
(D0+∆D)ρ+ (n0+∆n) = τ

(11)

M0+∆M = M C0+∆C = C D0+∆D = D n0+

∆n= n M0 C0 D0 n0

∆M ∆C ∆D ∆n

∆C ∆D
∆n

式中： ， ， 和

。其中 、 、 和 为系统标称部分（已

知）， 、 、 和 为不确定部分。从式 (4)
中可知，C、D 和 n 是关于质量 M的函数。因此这

里同样考虑它们对应的不确定部分 、 和

。式 (11) 可进一步简写为
M0 v̇+C0v+ D0ρ+ n0+Y (ρ, v, v̇) = τ (12)

Y (ρ, v, v̇) = ∆M v̇+∆Cv+∆Dρ+∆n其中 。根据系统

的动力学特性，不确定项 Y满足如下不等式：
∥Y (ρ, v, v̇)∥ ⩽ c1+ c2 ∥ρ∥+ c3 ∥v∥+ c4 ∥v̇∥ ⩽ cΦ (13)

c =max (c1, c2, c3, c4) Φ =

1+ ∥ρ∥+ ∥v∥+ ∥v̇∥
c→ ĉ

其中 是不确定项的系数，

为复合系统状态。针对系数项，这

里设计自适应更新律保证 ：
˙̂c = kc (Φ∥ve∥−akĉĉ) (14)

kc，kĉ > 0 c̃ = c− ĉ其中 为自适应增益。 为逼近误

差。基于此，设计自适应控制器，具体形式如下：
τ = C0v+ D0ρ+ n0−akvve−ρe− ĉΦsign (ve)+M v̇d (15)

kv其中 为正常数。

Y(ρ, v, v̇)

注释  2　在实际的工程应用中，航天器动力

学参数 M、C、D 和 n 的变化往往会影响系统的稳

定性和控制精度。本小节中通过使用自适应算

法，对未知项 进行一定程度的补偿，从而

减少参数摄动对于系统控制性能的影响，提高轨

迹跟踪系统的鲁棒性。

vc

v̇d

v̇d = a (vc− vd)/ε

sign (·)

注释  3　从式 (15) 中不难看出，低通滤波器

的使用避免了对虚拟指令 的直接微分。控制指

令式 (15) 中的 可以从滤波器式 (7) 中直接得到，

即 ，因此系统的计算复杂度得到进

一步减小，避免了“微分爆炸”问题。此外，符号函

数 的使用可能会引起抖振现象，所以在仿真

中往往使用饱和函数或双曲正切函数进行替换。 

2.3    事件触发机制

首先，定义如下误差方程：
e = τ (tk)−τ (16)

τ (tk)

[tk, tk+1)
其中 表示第 k次事件触发时的控制力矩。由

于零阶保持器的作用，控制力矩在 时间区

间内保持不变。在本节中采用如下事件触发机制：
tk+1 = inf {t > tk:∥e∥ ⩾ Γ (α (∥ρe∥+ ∥ve∥)+β)} (17)
α β式中： 和 是正常数，为事件触发的动态参数，

满足：
Γ = 1+ θ− θtanh

(
µ(∥ρe∥+ ∥ve∥)−1

)
(18)

θ, µ > 0 Γ ∈
[1, 1+ θ)

其中设计参数 。从式 (18) 中可以知道

。

注释 4　不同于静态事件触发的设计：
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tk+1 = inf {t > tk:∥e∥ ⩾ α (∥ρe∥+ ∥ve∥)+β} (19)
Γ

Γ

本节中的事件触发策略包含动态参数 ，且

具有以下两个重要性质：

∥ρe∥+ ∥ve∥ Γ Γ→ 1+ θ1) 当 增大时， 值增大， ；

∥ρe∥+ ∥ve∥ Γ Γ→ 12) 当 减小时， 值减小， 。
T s

∥e∥ τ

[τ(t1), τ(t2), · · · ,
τ(tk), · · · ]

Γ

在系统到达稳定状态之前 ( 时刻)，误差函
数的模值 和系统控制力矩 往往较大。这意味
着式 (17) 中的触发条件更容易达到，系统将在
较大的控制力矩作用下多次重置

的值。显而易见的缺点有：1) 过于密集的
通信次数将增加通信阻塞的风险；2) 多次在控制
力矩较大的情况下进行系统切换会大幅增加执行
器故障的风险。为此，本文在事件触发条件中引
入动态参数 ，目的是在系统未达到稳定状态之
前，有目的地提高事件触发阈值，从而降低执行
器故障的风险，同时一定程度上避免由信道阻塞
造成通信时延和丢包等问题。 

2.4    稳定性分析

为了说明文中所提控制算法的有效性，现给

出如下定理及证明过程：

kρ > (2+αΓ)
/
4

kv >
(a+1)αΓ+1/4

a2
T s

lim
t→Ts

[ρe, ve] ∈ [Θρ, Θv]

定理　对于航天器控制系统式 (3)，在满足假
设 1 的前提下，如果预设时间控制器的设计如式
(10) 和 (15) 所示，采用式 (17) 中所述的事件
触发机制，若系统控制参数满足 ，

，则航天器可以在预设时间 内

跟踪上期望轨迹，也即 ，且系统

不存在 Zeno 现象。

证明　首先构建李雅普诺夫方程：

V1 =
1
2

(
ρT

eρe+ yTy+ vT
e M0 ve+ k−1

c c̃2
)

(20)

V1结合式 (6) 和 (8)，可算得 的导数为
V̇1 = ρ

T
e ρ̇e+ yT ẏ+ vT

e M0 v̇e+ k−1
c c̃ ˙̃c =

ρT
e (ρ̇− ρ̇d)+ yT

(
−a
ε

y− v̇c

)
+ vT

e M0 v̇e+ k−1
c c̃ ˙̃c =

ρT
e (ve+ y+ vc− ρ̇d)− a

ε
yTy− yTv̇c+ vT

e M0 v̇e+ k−1
c c̃ ˙̃c

(21)

代入虚拟指令式 (10)，可得：
V̇1 = ρ

T
e

(
ve+ y−akρρe+ ρ̇d − ρ̇d

)−
a
ε

yTy− yTv̇c+ vT
e M0 v̇e+ k−1

c c̃ ˙̃c =

ρT
e (ve+ y)−akρρT

eρe−
a
ε

yTy− yTv̇c+ vT
e M0 v̇e+ k−1

c c̃ ˙̃c
(22)

考虑实际控制指令式 (15)，结合式 (13) 和式
(16)，有如下关系成立：

V̇1 = −akρρT
eρe+ρ

T
e (ve+ y)− a

ε
yTy+

vT
e

(−akvve−ρe− ĉΦsign (ve)+ e−Y
)− yTv̇c+ k−1

c c̃ ˙̃c ⩽

−akρρT
eρe−

a
ε

yTy−akvvT
e ve− ĉΦ∥ve∥+

vT
e e+ cΦ∥ve∥+ρT

e y− yTv̇c+ k−1
c c̃ ˙̃c

(23)

c̃ ˙̃c = ċ− ˙̂c = − ˙̂c根据 的定义可知 ，结合自适应律

式 (14) 有：

V̇1 ⩽ −akρρT
eρe−

a
ε

yTy−akvvT
e ve+ vT

e e+ c̃Φ∥ve∥+ρT
e y−

yTv̇c− k−1
c c̃kc (Φ∥ve∥−akĉĉ) = −akρρT

eρe−
a
ε

yTy−

akvvT
e ve+ vT

e e+ρT
e y− yTv̇c+akĉc̃ĉ

(24)
vT

e e由式 (17) 中的触发条件可知，式 (24) 中 满

足不等式：

vT
e e ⩽ Γ ∥ve∥ (α (∥ρe∥+ ∥ve∥)+β) ⩽

αΓ

(
a
4
ρT

eρe+
1
a

vT
e ve+ vT

e ve

)
+aβ2Γ2+

1
4a

vT
e ve =

aαΓ
4
ρT

eρe+aβ2Γ2+

((
1
a
+1

)
αΓ+

1
4a

)
vT

e ve

(25)

∥−v̇c∥ ⩽ Λ参考文献 [28]，可知对于虚拟指令有 。

结合杨氏不等式，有如下关系式成立：

ρT
e y− yTv̇c ⩽ ρT

e y+ ∥y∥Λ ⩽ a
2
ρT

eρe+
1
a

yTy+
a
2
Λ2

akĉc̃ĉ ⩽ −akĉ

2
c̃2+

akĉ

2
c2

(26)

将式 (25) 和式 (26) 代入式 (23)，可得：

V̇1 ⩽ −a
(
kρ−

2+αΓ
4

)
ρT

eρe−a
(

1
ε
− 1

a2

)
yTy−

a
(
kv−

(
a+1

a2
αΓ+

1
4a2

))
vT

e ve−
akĉ

2
c̃2+

akĉ

2
c2+aβ2Γ2+

a
2
Λ2 ⩽ −aKV1+a∆

(27)

其中

K =min
{

2kρ−
2+αΓ

2
,2

(
1
ε
− 1

a2

)
,

2
λmax (M)

×(
kv−

(
a+1

a2
αΓ +

1
4a2

))
,kckĉ

}
∆ = β2Γ2+

1
2
Λ2+

kĉ

2
c2

(28)

λmax (M)

kρ > (2+αΓ)
/
4 kv >

(a+1)αΓ+1/4
a2

表示矩阵 M 的最大特征值。系统控

制参数满足 ， 。

T s

由引理 1 可知，系统跟踪误差可以在预设时

间 内收敛。至此，完成定理 1 的证明。 

2.5    Zeno 现象分析

κ tk+1− tk > κ

Zeno 现象是指系统的控制行为在有限时间

内被无限次触发 [13]。想要证明系统不存在 Zeno
现象，只需要证明相邻两次事件触发的间隔大于

正常数 ，也即 。

t ∈ [tk, tk+1)对于任意 ，由式 (16) 中 e的定义可知：

∥ė∥ = ∥τ̇ (tk)− τ̇∥ = ∥τ̇∥ (29)

∥e∥因此，对于 的导数，有：

d
dt
∥e∥ = d

dt

√
eTe =

eT

∥e∥ ė ⩽ ∥ė∥ = ∥τ̇∥ (30)
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对不等式两边积分可得：

∥e∥ =
w t

tk

∥τ̇ (s)∥ ds ⩽ ς (t− tk) (31)

ς ⩾ ∥τ̇ (t)∥其中正常数 。进一步可得事件触发间隔：
T = lim

t→tk+1

(t− tk) ⩾ Γ (α (∥ρe∥+ ∥ve∥)+β)/ς = κ > 0 (32)

即本文中提出的事件触发算法可以有效避

免 Zeno 现象。

注释  5　对一般的静态时间触发算法，由上

述方法可求得其事件触发间隔为
T ′ ⩾ (α (∥ρe∥+ ∥ve∥)+β)/ς (33)

Γ ∈ [1, 1+ θ)
T ⩾ T ′

观察式 (32) 和 (33)，动态参数 显然

在一定程度上增加了触发间隔，使得 。因此

本文中的事件触发策略能够更加有效地降低系统

通信频率，避免通信阻塞。 

3   仿真与分析

为了验证文中预设时间和事件触发算法在航

天器轨迹跟踪控制中的有效性，本节对所提控制

算法进行仿真验证。 

3.1    基础仿真

仿真所用的航天器模型参数同文献 [15]：
ac = 7×103 km, ec = 0.02, θ (0) = 0 rad
µ = 3.986×1014 m3/s2, M = 20 kg

∆M ∈ [−3, 3]kg质量变化范围设置为 。不失一

般性，系统的初始状态和期望轨迹分别设置为

ρ (0) = [1 2 0.5]T m ; v (0) = [1 1 1]T m/ s
ρd = [3sin (0.7t) 3cos (0.7t) t]T m;

kρ > (2+αΓ)
/
4 kv >

(a+1)αΓ+1/4
a2

在稳定性分析部分可知，系统控制增益需满

足 ， 。通过简单的

调试与计算，相关控制参数设置为
kρ = 2, kv = 13, σ = 1, ε = 0.05, kc = 0.1, kĉ = 2

事件触发参数：
α = 0.5, β = 5, θ = 10, µ = 0.01

T由式 (32) 可知，事件触发间隔 与上述参数

的值息息相关。相对激进的参数选取会得到较大

的触发间隔，大幅降低通信频率，此时系统的跟

踪控制性能也会随之下降。因此事件触发参数的

选取应遵守以下两个原则：

1) 系统通信频率是否得到大幅降低，如降低

90% 以上；

2) 系统的性能指标是否满足任务要求，如超

调是否过大、理论跟踪精度能否达到毫米级等。

α β θ µ

基于以上两个原则，在保证控制性能的前提

下逐渐由小及大地调整 、 、 和 的值。

tstep = 2×10−3 s
T s = 15 s

系统仿真时间为 20 s，仿真步长为 ，

预设时间参数设为 。据此，我们得到图 2~6

中所示的仿真结果。

图 2 给出了航天器的曲线跟踪效果，虚线表

示期望轨迹，可以看出，所采用的反步控制方案

可以取得较好的轨迹跟踪效果。
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图 2    航天器轨迹跟踪效果

Fig. 2    Trajectory tracking result of spacecraft
 
 

ρe ve

2×10−4 m
7×10−3 m/ s

轨迹跟踪误差和速度跟踪误差曲线如图 3 和

图 4 所示。从图中不难看出，在预设时间控制器

的作用下，轨迹跟踪误差 和速度跟踪误差 均

在 15 s 内收敛，且稳态误差分别控制在

和 之内，能够满足一般的轨迹跟踪控制

任务需求。
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图 3    轨迹跟踪误差变化曲线

Fig. 3    Curves of trajectory tracking error
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图 4    速度跟踪误差变化曲线

Fig. 4    Curves of velocity tracking error
 
 

图 5 中给出了系统在事件触发机制下系统的

控制力矩。由于只有满足事件触发条件式 (17)
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时，系统控制指令才会得到更新。因此图 5 中的

控制指令具有明显的离散化特征，这进一步说明

控制中心与航天器之间的通信频率得到降低。
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图 5    控制力矩变化曲线

Fig. 5    Curves of control torque
 
 

τ(tk−1)
τ(tk) ∥e∥ tk [tk, tk+1)

∥e∥

tstep

Γ, α, β > 0 Γ(α(∥ρe∥+ ∥ve∥ )+β) > 0

∥ρe∥+ ∥ve∥

Γ(α(∥ρe∥+ ∥ve∥ )+β)

触发误差及其阈值的变化曲线如图 6 所

示。可以看到，每当触发误差增大并逼近触发

边界后，系统将完成一次触发， 被重置为

。 在 时刻被重置为 0，在触发间隔

误差 持续积累，直到满足下一次触发条件。

在 20 s 的仿真时间内，系统通信总数为 163 次，

其中前 5 s 内触发 30 次，平均触发间隔为 0.12 s，
远大于系统采样周期 。相较于无事件触发的

控制策略 (触发次数 10 000 次)，本文所提的事件

触发方法可以在 20 s 的仿真时长内减少 98.37%
的通信量。通过理论分析可知，由于事件触发

参数 ，所以触发阈值

始 终 成 立 。 当 系 统 稳 定 时 ， 的 值 减

小 ， 但 稳 态 误 差 始 终 存 在 。 此 时 触 发 阈 值

会逐渐收敛到某一常值附近，

而不会趋于零。因此一定程度上避免了 Zeno
现象。
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图 6    触发误差及其阈值

Fig. 6    Trigger error and its threshold
 
 

自适应参数的变化曲线如图 7 所示，可以看

到随着系统的稳定自适应参数的值逐渐收敛，

最终保持有界。
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图 7    自适应参数变化曲线

Fig. 7    Curve of adaptive parameter
 
  

3.2    控制参数有效性验证

T s = 10 s T s = 5 s

Γ= 1

为了进一步说明所提预设时间和事件触发控

制算法的优越性，在接下来的对比仿真中分别

将： 1 )  预设时间参数设置为 和 ；

2) 事件触发的动态参数设置为 ； 3) 与其他相

关算法进行仿真对比。得到以下 3 组仿真结果。

T s1) 改变预设时间参数 。

T s

从图 8 中不难看出，系统的跟踪误差总是在

预设的时间 内收敛到原点所在的邻域内。因

此，本文中的预设时间算法能够满足多种任务场

景下对于系统快速性的要求。
 

 

0 5 10
t/s

15

x y z

20

0

1

0ρ e
/m

−1

1

0ρ e
/m

−1

5 10
t/s

15 20

(a) Ts=10 s 时的误差曲线

(b) Ts=5 s 时的误差曲线 
图 8    不同预设时间参数下轨迹跟踪误差变化曲线

Fig. 8    Curves  of  trajectory  tracking  error  with  different
prescribed-time parameters

 
 

Γ2) 改变动态参数 。

Γ = 1当动态参数 时，文中的事件触发控制算

法即变成式 (19) 中所示的静态事件触发算法。由

于系统状态在初始阶段变化相对剧烈，且静态事

件触发算法无法自动调节触发阈值，因此初始阶

段系统触发频率更高，如图 9 所示。在 20 s 的仿

真时间内，系统通信次数为 207 次。相较于本文

中的事件触发策略，通信总次数增加了约 26.99%；

在初始阶段 (前 5 s 内)，通信频率提高了 103.33%，

同前文中的理论分析结果一致。因此，基于动态
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参数的事件触发控制策略在减少通信频率方面有

着较为明显的优势，特别是在系统的初始阶段。
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图 9    静态事件触发误差及其阈值

Fig. 9    Trigger error and its threshold of static event trigger
 
 

3) 对比仿真。

∥ρe∥
T s = 5 s

本小节分别通过与有限时间控制算法和静态

参数事件触发算法进行对比，进一步突出文中所

提算法的优越性。文献 [29] 和文献 [30] 中的分别

提出了两种基于终端滑模的航天器有限时间控制

算法。在对比仿真过程中，容易发现该算法中存

在控制参数过多，不同参数间相互关联，不利于

参数整定的问题。而本文中控制参数较少，且相

关参数的物理意义明确，为参数整定提供了便

利。在这里以跟踪误差范数 的时间响应为例，

将预设时间参数设置为 ，得到图 10 所示对

比仿真结果。
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图 10    与有限时间算法的对比仿真

Fig. 10    Comparative  results  with  finite-time  control  al-
gorithm

 
 

Γ = 1

从图 10 可以看出，本文所提基于反步的预设

时间控制算法拥有更好的瞬态和稳态性能，特别

是在系统超调和稳态精度方面具有明显优势。文

献 [31] 中的基于静态参数的事件触发的仿真结果

如图 11 所示。同 时的仿真结果相似，系统事

件触发频率较高，特别是在初始阶段。与基于动

态参数的事件触发算法相比，初始阶段通信频率

提高了 46.67%。这进一步说明本文所提算法在

降低通信频率方面的明显优势。
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图 11    与静态参数事件触发算法的对比仿真

Fig. 11    Comparative  results  with  static  parameter-based
event-trigger algorithm

 
  

4   结束语

本文主要研究了基于事件触发的航天器预设

时间轨迹跟踪控制问题。相比于现有的航天器轨

迹跟踪控制策略，本研究：1) 实现了航天器轨迹

跟踪控制系统的预设时间稳定，2) 将预设时间增

益与一阶低通滤波器结合以避免“微分爆炸”问
题，3) 设计了基于动态参数的事件触发机制。理

论分析和仿真结果都表明，所提的控制策略能够

在通信频率大大降低的情况下实现轨迹跟踪系统

的预设时间稳定，同时保持较高的控制精度。下

一步计划将文中所提算法扩展到航天器编队协同

控制领域中去，以提高编队系统执行任务的灵活

性、容错性和可靠性。
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