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风场中平流层飞艇轨迹跟踪的滑模控制方法
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摘　要：为实现平流层飞艇驻空阶段可控飞行，研究环境风场中横侧向轨迹跟踪的滑模控制方法。建立
平流层飞艇驻空阶段动力学模型，将动力学方程解耦为纵向运动方程和横侧向运动方程，采用小扰动方法对

动力学方程进行线性化；利用滑模控制对外部干扰强鲁棒的特性，设计横侧向轨迹跟踪的滑模控制器；以直

线与圆组成的复合轨迹跟踪控制为例，对提出的轨迹控制方法进行仿真验证。仿真结果表明，所提基于滑模

的轨迹跟踪控制方法鲁棒性好，在一定范围的风场扰动条件下，可以实现对指令轨迹的有效跟踪控制，响应

特性好。
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　　平流层飞艇利用临近空间下层稳定的环境风
场，可以实现月年量级的长期驻空，被形象地称为

“平流层卫星”，应用前景广阔，是军事强国和互

联网巨头竞相发展的战略前沿领域 ［１－２］。

长期区域驻留是平流层飞艇最显著的特征和

优势，有效实现轨迹跟踪控制是平流层飞艇实现

长期区域驻留的重要保障。轨迹跟踪控制是指操

纵平流层飞艇按照预定的轨迹飞行。平流层飞艇

的总体布局、飞行机理以及工作模式明显不同于

飞机、导弹等飞行器，它是一个复杂的被控对象，

轨迹跟踪控制面临控制布局受限、风场扰动影响

显著、长时延等诸多难题，亟待深入探索研究。

国内外学者针对平流层飞艇及低空飞艇航迹

控制问题的已有研究方法大致可分为三类：借助

优化理论和方法来解决航迹优化控制问题、基于

线性化模型的航迹控制方法、非线性航迹跟踪控

制方法。文献［３］是目前可查的最早关于平流层
飞艇航迹规划与控制的文献，采用线性系统中的

最优控制理论，设计了平流层飞艇最优上升航迹

控制指令；Ｐａｉｖａ以ＡＵＲＯＲＡ飞艇为研究对象，分
纵向高度控制和侧向航向控制两个通道，采用 ＰＩ
控制方法设计了航迹控制器［４］；Ａｖｅｎａｎｔ采用模
糊控制方法，实现了对飞艇航迹的有效控制，并在

系统参数时变和外界干扰条件下验证了控制系统

的鲁棒性［５］；文献［６］和文献［７］研究了风场中低
空飞艇航迹控制问题，采用线性二次型方法设计
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了线性航迹控制器，其方法主要适用于二维航迹

跟踪问题，对于三维航迹跟踪问题误差较大。文

献［８］首先研究了平流层飞艇最优轨迹规划，然
后采用反步法设计了全局稳定的非线性航迹跟踪

控制器，文献［９］也采用反步法设计了平流层飞
艇非线性航迹跟踪控制器。

本文采用对外部扰动和参数不确定性具有较

好鲁棒性的滑模控制方法，实现风场中平流层飞

艇驻空轨迹跟踪，为平流层飞艇动力学与飞行控

制研究提供理论参考。

１　平流层飞艇动力学模型

将平流层飞艇视为轴对称外形，即体积中心

和浮力中心重合，在体坐标系（ｏｂ－ｘｂｙｂｚｂ）中建立
动力学方程 ［１０－１２］，即

　Ｍ
ｄＶｏ
ｄｔ＋Ｍω

×Ｖｏ＋ｍ
ｄω
ｄｔ×ｒＧ＋Ｍω

×（ω×ｒＧ）

＝Ｂ＋Ｇ＋Ｔ＋Ｒ＋Ｆｗ （１）
Ｍ＝ｍＥ３×３＋Ｍａ （２）

式中：ｍ为飞艇质量；Ｍａ为附加质量矩阵；Ｅ３×３为
单位矩阵；Ｖｏ＝［ｕ，ｖ，ｗ］为速度；ω＝［ｐ，ｑ，ｒ］为艇
体绕浮心的角速度；ｐ，ｑ，ｒ分别为滚转、俯仰和偏
航三个方向的角速度；ω×为 ω的叉乘矩阵；ｒＧ＝
［ｘＧ，ｙＧ，ｚＧ］为浮心到质心的距离；Ｂ，Ｇ，Ｔ，Ｒ，Ｆｗ
分别为浮力、重力、螺旋桨推力、气动力和风场产

生的环境力。

在体坐标系中建立飞艇绕浮心动力学方

程，即

Ｉω＋ω×（Ｉω）＋ｍ［ｒ×Ｇｖｏ＋ω
×（ｒ×Ｇｖｏ）］

＝ＮＲ＋ＮＣ＋Ｎｇ （３）
Ｉ＝Ｉｏ＋Ｉａ （４）

式中：Ｉｏ为转动惯量矩阵；Ｉａ为附加惯量；ＮＲ，ＮＣ，
Ｎｇ分别为气动力矩、矢量控制力矩、重力矩。Ｉｏ
定义为

Ｉｏ＝

Ｉｘ －Ｉｘｙ －Ｉｘｚ
－Ｉｙｘ Ｉｙ －Ｉｙｚ
－Ｉｚｘ －Ｉｚｙ Ｉ









ｚ

式中：Ｉｘ，Ｉｙ，Ｉｚ分别为绕体坐标系三轴的转动惯
量；Ｉｘｙ，Ｉｘｚ，Ｉｙｚ为惯量积。

为研究问题方便，将式（１）和式（３）中的动力
学方程解耦为横侧向运动和纵向运动，并采用小

扰动线性化方法，将横侧向动力学方程线性化，

得到，

ＭＳＸ
·
＝ＡＳＸ＋ＢＳＵ （５）

式中，

ＭＳ＝

ｍ＋ｍ１１ ０ －ｍｙＧ
ｍ＋ｍ２２ ０ ｍ·ｘＧ
－ｍ·ｙＧ ｍ·ｘＧ Ｉｚ＋ｍ
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其中：ｍ１１，ｍ２２，ｍ６６分别为Ｍａ的分量，对应的附加
质量系数分别为ｋ１，ｋ２，ｋ６；Ｘ

ｕ
ａ，Ｘ

ｖ
ａ，Ｘ

ｒ
ａ为轴向气动

力导数；Ｙｕａ，Ｙ
ｖ
ａ，Ｙ

ｒ
ａ为侧向气动力导数；Ｎ

ｕ
ａ，Ｎ

ｖ
ａ，Ｎ

ｒ
ａ

为气动力矩导数；ｖｗ，ｕｗ为风速分量；δｒ为控制机
构偏角。

２　平流层飞艇轨迹跟踪滑模控制器

２．１　设计思路

滑模控制是一种鲁棒性较强的控制方法，其

基本原理是，首先定义一个滑模面；然后使系统轨

迹向滑模面靠近，当到达滑模面附近时，控制其在

滑模面附近滑动并最终到达滑模面；此外，控制其

轨迹稳定在滑模面内，并沿滑模面运动直至系统

到达原点（期望状态）。

滑模控制器设计步骤包括两部分［１１－１２］：

１）滑模面参数设计：设计切换函数 ｓ（ｘ），切
换函数直接关系到系统滑动模态稳定性与动态性

能。切换面需保证系统滑动运动渐进稳定，且动

态品质好。

２）滑模控制律设计：设计控制量 ｕ＋（ｘ）和
ｕ－（ｘ），使系统满足到达条件，即使系统状态可以
从状态空间初始点运动到滑模面，并稳定保持在

滑模面上做滑动模态运动。

２．２　轨迹跟踪滑模控制器

选取切换函数，即

ｓ（ｘ）＝ｃｅ＋ｅ （６）
对于平流层飞艇驻空期间水平轨迹跟踪控

制，系统轨迹采用地面惯性系中的位置和飞艇偏

航角表示，误差定义为当前时刻实际轨迹与指令

轨迹之差［１２］，即

ｅ＝η－ηｄ＝［ｘｇ－ｘｄ ｙｇ－ｙｄ ψ－ψｄ］Ｔ （７）

式中，η＝［ｘｇ ｙｇ ψ］Ｔ，ηｄ＝［ｘｄ ｙｄ ψｄ］Ｔ。
为消除滑模控制的抖振，选择指数形式的趋

近律，

ｓ＝－εｓｇｎ（ｓ）－ｋｓ （８）

·２·
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将式（６）和式（８）联立，得
εｓｇｎ（ｓ）＋ｋｓ＋ｃｅ＋̈ｅ＝０ （９）

将误差二阶导数代入式（８），得
ｃ·ｅ＋η̈＋ε·ｓｇｎ（ｓ）＋ｋ·ｃ·ｅ＋ｋ·ｅ＝０

（１０）
记地面惯性坐标系与体坐标系之间的转换矩

阵为Ｃｇｂ，得到状态变量与实际轨迹η的转换关系
Ｘ＝Ｃｇｂη （１１）

对式（１１）进行微分运算，得

Ｘ·＝Ｃｇｂ̈η＋Ｃ
·ｇ
ｂ
η （１２）

联立式（５）、式（１１）、式（１２），得到实际轨迹
二阶导数、一阶导数与控制变量的关系，则

η̈＝（Ｃｇｂ）
－１（Ｍ－１

Ｓ·ＡＳ·Ｃ
ｇ
ｂ·η＋Ｍ

－１
Ｓ·ＢＳ·Ｕ－Ｃ

·ｇ
ｂ
η）

（１３）
结合式（１０），得到滑模控制律Ｕ，
Ｕ＝Ｂ－１Ｓ ·ＭＳ·Ｃ

ｇ
ｂ·［η－（Ｃ

ｇ
ｂ）
－１·Ｍ－１

Ｓ ·ＡＳ·Ｃ
ｇ
ｂ·η－

ε·ｓｇｎ（ｓ）－ｋ·ｃ·ｅ－（ｋ＋ｃ）·ｅ］ （１４）
平流层飞艇轨迹跟踪的滑模控制器控制回路

如图１所示。

图１　平流层飞艇轨迹跟踪滑模控制器
Ｆｉｇ．１　Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｏｆ

ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐ

３　仿真结果及分析

３．１　仿真条件

以美国ＨＡＬＥ－Ｄ飞艇为研究对象，以直线与
圆构成的组合轨迹跟踪为例，对所提基于滑模的轨

迹控制方法进行仿真验证。ＨＡＬＥ－Ｄ飞艇主要参
数如表１所示，风场分解为轴向风速和侧向风速，
仿真过程在１０～２０ｍ／ｓ范围内随机取值。

表１　ＨＡＬＥ－Ｄ飞艇主要参数
Ｔａｂ．１　ＭａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＨＡＬＥ－Ｄ

参数 取值 参数 取值

体积 １４１５０ｍ３ 驻空高度 ２０ｋｍ

质量 １３６０ｋｇ ｋ１ ０．１０５３

ｋ２ ０．５２６０ ｋ６ ０．２２５６

平流层飞艇先做直线轨迹跟踪运动，然后做

圆轨迹跟踪运动，指令轨迹初始状态为，

　［ｘｄ（０），ｙｄ（０），ψｄ（０），ｕｄ（０），ｖｄ（０），ｒｄ（０）］
Ｔ

＝［０ｍ，０ｍ，０．２ｒａｄ，２５ｍ／ｓ，０ｍ／ｓ，０ｒａｄ／ｓ］
平流层飞艇实际轨迹初始状态为

　［ｘ（０），ｙ（０），ψ（０），ｕ（０），ｖ（０），ｒ（０）］Ｔ

＝［０ｍ，０ｍ，π／２ｒａｄ，２５ｍ／ｓ，０ｍ／ｓ，０．１ｒａｄ／ｓ］
直线轨迹跟踪阶段，滑模控制器参数取值为

ｃ＝
０．５ ０ ０
０ １ ０







０ ０ １
，ｋ＝０．５，ε＝０．１

圆轨迹跟踪阶段，滑模控制器参数取值为

ｃ＝
０．８ ０ ０
０ ０．７５ ０







０ ０ １
，ｋ＝２．０，ε＝０．５

３．２　结果分析

平流层飞艇轨迹跟踪结果如图２～３所示。

图２　轨迹跟踪结果
Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

图３　圆轨迹跟踪结果局部放大
Ｆｉｇ．３　Ｌｏｃａｌｅｎｌａｒｇｅｄｄｒａｗｉｎｇｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

由图２和图３可以看出，在平流层飞艇轨迹
跟踪的初始阶段，实际轨迹与指令轨迹偏差较大，

这是因为滑模控制方法需先控制轨迹到达滑模

面，在进入滑模面之前存在一段趋近运动；当实际

轨迹抵达滑模面之后，开始进行滑动模态运动，通

·３·
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过滑模控制器校正，各状态量迅速收敛并达到稳

定，实际轨迹与指令轨迹偏差较小且较为稳定。

轨迹跟踪过程侧向速度和偏航角变化如

图４～５所示。

图４　侧向速度变化曲线
Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｌａｔｅｒａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

图５　偏航角变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｙａｗａｎｇｌｅ

由图４和图５可以看出，由于随机风场干扰
和滑模控制方法本身存在的抖振问题，使得状态

量在达到稳定状态后存在小范围波动，这种波动

会导致控制力和控制力据处于小范围波动状态。

总体来说，在风场干扰条件下，平流层飞艇从偏

离指令轨迹的初始状态开始运动，在较短时间内到

达滑模面，进行滑动模态运动，各状态量之间的偏差

均渐近收敛，响应速度较快、滑模控制器具有较强的

鲁棒性，可在一定范围的外界干扰条件下实现直线

和圆轨迹的有效跟踪控制。不足之处在于，对于平

流层飞艇这样大惯量、长时延的控制对象，在前０～
１５０ｓ，偏航角波动频率较高，会给实际操作形成挑
战，后续将围绕这一问题开展深化改进研究。

４　结论

本文研究了风场中平流层飞艇轨迹跟踪的滑

模控制方法，主要研究工作和结论如下：

１）建立了平流层飞艇驻空阶段动力学模型，
在定高飞行的前提下，采用小扰动方法对横侧向

动力学方程进行了线性化。

２）基于滑模控制对外部扰动不敏感的特性，
提出了平流层飞艇轨迹跟踪的滑模控制方法，设

计了横侧向轨迹跟踪的滑模控制器。

３）分别以直线轨迹跟踪和圆轨迹跟踪控制
为例，对所提的轨迹控制方法进行仿真验证。仿

真结果表明，所设计的滑模控制器鲁棒性好，在一

定范围的风场扰动条件下，可以实现对指令轨迹

的有效跟踪控制，响应特性好。
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