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摘要：针对平流层信息平台一自主飞艇动力学特性与升降舵操纵角之间的非线性关系，建立飞艇俯仰角姿态 

动力学模型，将离散滑模变结构控制方法应用于飞艇的俯仰角姿态控制，从理论上证明所提控制方法对控制系统 

的渐近稳定性，而且有效削弱了跟踪误差轨迹在滑动过程中的抖动现象，增强了控制系统的鲁棒性，计算机仿真实 

验不仅表明所建立的飞艇俯仰角姿态动力学模型是正确的，离散滑模变结构控制方法适于飞艇的俯仰角姿态跟踪 

误差的控制，而且验证了对本文提出的控制方法的理论分析． 
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Pitching attitude dynamics modeling and its control 

of tmmanned dirigible airship 

FANG Cun—guang ．WAN G Wei 

(1．Information science and Engineering School，Northeastern University，Liaoning Shengyang 1 10006，China； 

2．Electronics and Information Engineering School，Dalian University ofTechnology，Liaoning Dalian 116024，China) 

Abstract：In allusion to non-linearity between the dynamical characteristics and the rudder manipulafion angle of the un— 

manned dirigible airship，the dynamics of pitching angle of airship is modeled and the discrete sliding mode variable structure 

control is applied  to the attitude contro1．It is proved  that the proposed control leads to asymptotic stability of the system，im— 

proves robustness of the conlxolled  system，and effectively depresses chattering of the tracking elTors during the sliding mode 

gUding movement．The simulation verifies the constructed model for the airship pitching attitude dynamics an d shows that the 

discrete sliding mode variable structure control is suitable for controlling the airship pitching attitude Iracking elTor andjustifies 

the theoretical analysis for conlxol methods proposed in the paper． 

Key words：dynamics modeling；pitching attitude conta'ol；sliding mode variable structure con~'ol 

l 引言(Introduction) 

利用自主飞艇以特定的俯仰角、准静止、长期驻 

守在平流层高度、担任通讯平台被称为续地面通讯 

站、卫星之后的第三代通讯平台，已成为美、Et、法、英 

等发达国家竞相角逐的研究热点 '̈2J．飞艇质量重、体 

积大，工况极度复杂，其动力学特性与升降舵操纵角 

之间存在着非线性关系．同时，飞艇担任的任务对其 

在运行期间的俯仰角姿态精度提出了较高要求． 

分析尾翼、艇身及相关部件的动力学特性，建立 

对飞艇俯仰角 0进行姿态控制的力学模型，针对飞艇 

俯仰角动力学特性与升降舵操纵角之间的非线性关 

系，采取适当的控制方法，抑制气象参数的强烈干扰， 

对飞艇的运行状态实行实时、在线调节，满足飞艇在 

运行期间的俯仰角姿态精度要求是一个全新的课题． 

国内外对平流层信息平台——自主飞艇的研究 

收稿日期：2002一l1一l1；收修改稿日期：2003—06—20 

基金项目：国家杰出青年基金项目(69825106)． 

工作，目前大多集中在平台的通讯方面．一些作者根 

据不同的要求，只是对飞艇的结构提出了各 自的框 

架设计方案，还未见到对飞艇进行力学建模及控制 

的相关文献报道 ～ ． 

滑模变结构控制器是一种非线性控制器，对控 

制对象的调节不仅实时性好，而且对系统的摄动和 

外部的扰动作用在一定条件下具有很强的鲁棒性． 

然而平流层信息平台是一个以计算机控制为手段的 

高度复杂的离散控制系统．根据李雅普洛夫稳定条 

件，在离散滑模变结构控制中，只能保证系统在采样 

时刻渐近稳定．在两次采样间隔，由于控制量的非连 

续性，系统的滑动不在切换面上进行，产生较大的抖 

动．剧烈的抖动不仅带来系统控制性能的变坏，在严 

重情况下会造成系统的失稳 J．本文提出的控制方 

法不仅保证了控制系统的渐近稳定性，而且有效削 
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弱了跟踪误差轨迹在滑动过程中的抖动现象，增强 

了系统的鲁棒性，取得了良好的控制效果． 

2 飞艇的结构及空气动力学分析(Airship 

structure and atmosphere dynamics analysis) 

建立 oxyz机体坐标系．飞艇采用硬式、多气囊 

结构，艇身采用三轴椭圆体设计，垂直尾翼与水平尾 

翼结构参数相同，浮力作用于质心，飞艇在驻空期 

间，头部始终逆着风向．沿纵轴 OX所在平面内的大 

的姿态控制由辅助推进系统担负，小的姿态控制由 

垂直尾翼担负．水平尾翼担负着飞艇俯仰角的姿态 

精度控制任务． 

由牛顿力学定律，飞艇俯仰角的变化取决于力 

矩水平尾翼升力力矩 MEA(t)、尾翼阻力力矩 MR(t) 

及艇身抬头力矩 MA(t)在 oxy内的分量 的共同 

作用．其中，尾翼阻力力矩 M (t)包括水平尾翼阻 

力力矩 wA、垂直尾翼阻力力矩 Mws(t)．飞艇结构 

及受力情况见图 1所示．图中， 为艇身所受力 

矩；MsA为垂直尾翼侧滑力矩；MEA为水平尾翼升力 

力矩；MT为辅助推进系统侧滑力矩；M 尾翼阻力 

矩；FB为浮力； 为水平尾翼升力；FsA为垂直尾 

翼侧滑力；FER为水平尾翼阻力；FsR为垂直尾翼阻 

力；G为飞艇重力；FR为艇身阻力；T为推力；U 为 

来流速度；a为俯仰角； 为 侧滑角． 

垂直上尾翼 

左侧水平尾翼方 tCtT 

磷 

右侧水平尾翼 ＼垂直下 
方向舵 

右侧辅助推进系统 
I通讯口 

图 1 飞艇结构及受力示意图 
Fig．1 Airship structure and force acting sketch 

3 力学模型的建~(Dynamics modeling) 

对于平流层信息平台——自主飞艇俯仰角 

(t)姿态控制的动力学建模提出如下假设：1)流经 

艇身的气流马赫数小，雷诺数大，假设气流不可压、 

无粘性．2)在飞艇运行过程中气囊遗漏、排出的气 

体质量与飞艇总质量相比是一小量，假设飞艇质量 

恒定．3)操纵面的变化、气囊的漏气对飞艇的质量 

分布影响较小，设计上保证气囊的充、放气对飞艇质 

心位置无影响，假设飞艇质心恒定 ． 

3．1 无限翼展尾翼升力系数及升力焦点的确定 

(Inf'mite wing—span empennage rift force 

coefficient and its focus defining) 

如图2所示，以尾翼安定面的前缘与其中线的 

交点 o 为原点，建立坐标系 OtX～Y z ，以尾翼安定面 

的前缘及操纵面后缘连线为 o 轴，建立坐标系 

0t Y ．L为翼弦长度．图中，b表示翼展宽度， 为 

水平尾翼安定面操纵角，b 为操纵面宽度， 表示 

0 轴相对OX 轴的夹角．令X= ／b，Y=Y ／b， 

： xk／b， = yk／b，Z = z ／L， = zk／L． 

设坐标系 OtX ，， 中，翼型中线为 ，则在 
0txky 中的坐标为 

0≤ X < 1一 ， 

X)4- ，1一 ≤ X≤ 1． 

(1) 

设在图2坐标系 。 ’， 中，零弯度翼型表面坐标 

为 y ，则在坐标系OX Yk中，零弯度翼型表面坐标为 

f = Y +XXkr／k， 0≤ <1一 ， 

【 = y +(1一 )叩 (1一X)，1一 ≤ X≤ 1． 

(2) 

根据奇点法中的有仰角的无限厚度翼型理论[ ，得 

到修正的无限翼展尾翼升力线斜率公式及升力焦点 

位置公式分别为 

cYA('7 2丌( + d )， 

(r／k)=鲁( + 旦 詈 d )． 
(3) 

图 2 薄尾翼坐标变换示意图 

Fig．2 Thin empennage coordinate transform sketch 

3．2 水平尾翼所受升力力矩(Lift force moment act． 

ing on stabilizer empennage) 

如图3所示，以 a( )表示尾翼俯仰角沿翼展 

方向的分布函数，由普朗特翼型翼展环量分布积分 

方程[ ，得 

一 

+ 

(  

= = 

一 ，＼ 一 、一 升 尾部推进系统 
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口(Zk)= 

2／"(Zk) 1 fL／2 dr(z／)d 

U (t)b(zk)C ( )十47rU~(t)J～L／2 d Zk一 ‘ 

(4) 

其中， (t)表示空气来流速度，b( )表示尾翼翼 

弦沿翼展方向的弦长分布函数，r( )表示尾翼上 

的气流环量强度沿翼展方向的分布函数， 为翼展 

最大长度．利用上式，知道了参数 a( )，U (t)， 

b( )，cE A( )，可以确定参数 1-"( )． 

图 3 平行于 0p Zk尾翼剖面 

Fig．3 Empennage~ction paralleling Op Zk 

由毕奥一萨瓦定律及库塔一儒可夫斯基升力定 

理，水平尾翼所受升力 

FEA(t)=lD(t)U (t)l， P(zk)d (5) 

式中，』D(t)为空气密度，F队(t)与立轴oy的夹角为 

口 一 口i· 

1 fL／2 dF(z ) d 

_J一 

为诱导仰角． 

令 6d( )为水平尾翼的前缘分布函数，对式 

(3)近似处理，得升力 FEA(t)的焦点位置 

)=L -J 
_

L／2 t — bd )+ (1+ 

! d ) 
． 

丌 J 0 Sin J 

(6) 

令 D为飞艇水平尾翼的前缘到飞艇质心的距 

离，则水平尾翼升力力矩 MEA(t)可以表示为 

MEA(t)=FEA(t)[ ，v( )+D]cos(口一口 )． 

(7) 

3．3 尾翼所受阻力力矩(Resistance force moment 

acting on empennage) 

水平尾翼所受阻力 FER(t)由两部分组成：诱导 

阻力 ；(t)和翼型阻力 Wp(t)． 

由毕奥一萨瓦定律及库塔一儒可夫斯基升力定 

理，得水平尾翼所受的诱导阻力 

Wi( ． 

(8) 

其中，Wi(t)的作用点与力 队(t)的焦点位置相 

同，夹角为 丌／2． 

由动量定律及翼型紊流附面层相关计算方 

法[ ，得到经修正的水平尾翼翼型阻力 

)： ． 

如图4所示， 

=  

(9) 

) 叭 

( ( )蔷(。． ( )5dx) ] ： 

[·+( ) ] l{·+ ± 

√ 腊 √ ±a~--H EX·+ X)o dX’～X’ u ’ 

X ( dX一 2X 1 )X X] 丌 一 J o＼ 一 ( 一 )／ 一 J ‘ 
“

+”号适用于水平尾翼上表面，“一”号适用于水 

平尾翼下表面，U(X)为附面层表面流速，U2 为附 

面 层 表 面 转 捩 点 处 X2 的 流 速，Re = 

U (t)b( )／v(t)为雷诺数， (t)是空气运动粘性 

系数．X=(1+COS )／2， ∈ [一丌，丌]．设 S为水平 

尾翼的面积，水平尾翼所受的翼型阻力 (t)与迎 

面气流方向相反，作用点位于 02；轴上，距坐标原 

点 O处的距离为 

： 一  ， (10) 一_J d ， 川 

则水平尾翼阻力力矩为 

肘wA(t)=Wi(t)[ ，v(r／k)+D]sin(口一口 )一 

Wp(t)( +D)sin口． (11) 

图4 平行于 o ～Y尾翼剖面 
Fig．4 Enk~nnage section paralleling 0 Y 

同理，垂直尾翼所受阻力 FsR(t)由诱导阻力 

i(t)和翼型阻力 Ws (t)．因为垂直尾翼与水平尾 

翼结构参数相同，由式(6)、(8)～(10)可分别类推 

出垂直尾翼所受诱导阻力 Wsi(t)及其焦点位置 

，v( )，翼型阻力 (t)及其焦点位置 ‰，则垂直 
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尾翼所受阻力力矩对飞艇俯仰角变化的影响分量为 

s (t)=W。 (t)[ Ⅳ( )+D]COS( 一 i)sin(a— 

ai)一W。。( )( +D)COS sina． (12) 

其中诱导侧滑角 

1 f dr( ) d 
i=石 J一 可 而 ’ 

为垂直尾翼操纵角．则尾翼受到的对飞艇俯仰角 

变化产生影响的阻力力矩为 

MR(t)=MwA(t)+ s (t)． (13) 

3．4 艇身所受俯仰力矩(Pitching moment acting on 

airship body) 

因为流经艇身的气流为无粘不可压流，则艇身 

只受到阻力 FR(t)及力矩 MA(t)的作用[ ．令 y为 

随飞艇运动的流体与艇身间的体积比，a，b，C分别 

为椭圆体艇身沿纵轴、立轴、横轴方向的半轴长．根 

据矢量分解原则，艇身受到的抬头力矩 A(t)在 

oxy内的分量 为 

(t)=4~7abcp(t) (t)acos ／3． (14) 

3．5 俯仰角姿态动力学建模 (Pitching attitude dy— 

namics modeling) 

飞艇的惯性主轴 ， ，，z分别与机体坐标系的 

OX，oy，OZ重合．0为俯仰角， ， 分别表示飞艇角 

速度在动轴OX，oy轴上的投影．由前面的假设可知 

飞艇的质量、质心恒定，令 u(t)= (t)，F[t， 

1Z(t)]=[ (t)一MR(t)一MEA(t)]／12， =( 一 

)／，z，根据牛顿第二定律，飞艇绕质心转动的微分 

方程在机体坐标系 oxyz上的投影为 

(t)=F[t，u(t)]一 cu (t)cu (t)． (15) 

4 基于等效控制策略的离散滑模变结构控 

制 (Discrete sliding mode variable structure 

control based on equivalent policy) 

设飞艇的俯仰角参考值 0 (t)=r(t)，则系统 

的偏差量为 e(t)=0 (t)一0(t)=r(t)一0(t)， 

建立以系统偏差量 e(t)为变量的微分方程 

；(t)： 

r(t)一F[t，u(t)]+ (t)(D (t)，j7 ≤u(t)≤j7Z． 

(16) 

令 l(t)=e(t)， 2(t)=e(t)，且 

f【t，u(t)j= 

(t)一F[t，u(t)]+ (t)(D (t)，j7 ≤u(t)≤j7Z， 

(17) 

则系统的状态空间表达式为 

(t)= 2(t)， 

(t)=f[t，u(t)]' 
， 、  

、 ， 、 
(18) 

t = 1 L t ， 

≤ u(t)≤ j7Z． 

考虑到平流层信息平台是一个以计算机控制为 

手段的高度复杂的离散控制系统，采用 Tusfin离散 

化方法[1o]将上式积分进行离散化处理，得 

[(k+1)T]= 

0．5 T{ 2[(k+1)T]+ 2(kT)}+ l(kT)， 

rkT4-T 

2 E(k+1)TI J kT fE t，u(kT)]dt+ 2(后 )， 
Y(kT)= l(kT)， 

j7 ≤ u(kT)≤ j7Z． 

(19) 

其中，k为采样时刻，T为采样间隔．令 >0，选取 

线性切换函数 

s(kT)= l(kT)+ 2(kT)． (20) 

令 (kT)= 0，由下式 解得 等效 控制 量 

u 。(kT)： 

2(后 )+ kT，u (kT)]=0． (21) 

设 ： (kT)，由李雅普诺夫稳定条件 

<0，考虑到系统的时变非线性，令0<h<1，l l 

<1，R0>0，采用如下的趋近率 

；(kT)=一 0 1 l k(1-h)l s(后 )l sgn[s(后 )]． 

(22) 

上述趋近率控制下的趋近速度远离切换面时 

大，而接近切换面时渐近于零，兼有抖振小、过渡过 

程时间短的特点，然而当 k足够大时，l l ( )一 

0，由于实际数字控制系统中舍人误差的存在，上述 

趋近率控制将失效，因此当 l l k(1-h)足够小时，应 

采取诸如将 l l (卜̈ 中的 k重新赋值等增大 

l；(kT)l值的方法对式(22)进行修订，以保证趋近 

率控制的有效性．本文提出如下的修订方法： 

定义 1 设 为正整数， =0，1，2，⋯，定义以 

为周期的函数 ( )，使得函数满足 

)_ ⋯ 【 ( 一 )= ( )， 、 
假设1 当跗 ≤k<( +1)M时，瑞满足条 

件式 

Teg0(1一 )l s(LM)l =0， (23) 

则对式(22)进行修订，采用如下的趋近率控制式 
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；(kT)：一瑞 l l ( )( 一 l s(kT)l sgn[s(kT)]． 

(24) 

在以后的证明中可以发现式(24)的趋近率控制 

方法不仅克服了前文提到的舍入误差对控制系统带 

来的负面影响，保证了系统的稳定性，而且使得控制 

系统按照 s(kT+T)／s(kT)= 严格等速衰减． 

令控 制 量 M(kT) = M d(kT)+ ／Xeq(kT)， 

u d( )是趋近率控制下等效控制量 ／Aeq(kT)的修 

订值，结合式(19)、(2O)，由下式解得控制量 u(kT)： 

s[(kT+ )Tj—s(kT)= 

一  l l ( 一 l s(kT)l sgn[s(kT)]．(25) 

4．1 参数的选择(Parameters choice) 

由式(15)、(17)可以推导得型 <o
，所 

dM Lt 

以
．
厂[t，u(t)]是一单调减函数，由式(21)可知 必 

须满足 

kT， ≤ 2(kT)≤f[kT， ． (26) 

因为 一豫6 l 一 l s(kT)l sgn[s(kT)] 

是-4,量，由式(25)可知 ， 必须满足 
rkT+71 

(1+0．5 )I． ／(￡，】7 )dt≤ 2(kT)≤ 
rkT+71 

(1+0．5 )I． ／(￡，】7 )dt． (27) 

在理论上，根据式(25)、(26)确定参数 ， 可 

以保证由式(21)、(25)解得的控制量 u( )满足 

≤ u(kT)≤ 的物理限制，然而在实际中，由于气 

象参数变动的不确定性及系统的非线性，加上在机 

体坐标系中，可能存在的角速度暂态耦合，为了在任 
一 时刻均满足条件 rl-L≤ u(kT)≤ ，则必须牺牲 

系统的动态响应，使得参数 的取值足够小，减小采 

样间隔 ，带来技术及设备上的更高要求．因此对上 

面提到的极个别情况不予考虑，这样对控制量 

u(kT)作如下处理，令 

f】7 sat[M(kT)／rl~]，M(kT)≥0， 
M i sat[u(kT)／T1-L]， (kT)<0． 

(28) 

4．2 系统稳定性(System stability) 

适应于连续系统的李雅普洛夫稳定条件，在离 

散滑模变结构控制中，只能保证系统在采样时刻渐 

近稳定，在两次采样间隔，由于控制量的非连续性， 

系统的滑动不在切换面上进行，产生较大的系统摄 

动，甚至造成系统的不稳定．由式(19)、(25)可知，控 

制量 u 。(kT)的修订值 uad( )不仅包含了kT时刻 

及(k+1)T时刻的信息，而且包含了两次采样间隔 

的部分信息．同时趋近率的采用，保证了系统按照严 

格等速衰减．这不仅保证了系统的稳定，而且有力抑 

制了切换带来的系统摄动．下面证明本文控制方法 

的稳定性． 

证 式(25)等价于下式： 

= 1一rteoo l s( )l 一 l l ( )(1一 )． 

(29) 

设 r∈ { l =0，1，2，⋯}，贝0 

1)当k=rM时，由条件式(23)，式(29)右边等 

于 1—7 l s(r r )l 一 = 1一(1一 )= ，且口 

(r +1)T]／s( )= ．由 l l< 1，可得 

l ( +1)T]l<l s( )l，由离散滑模变结构 

控制稳定的充要条件【8j可知，当k：rM时，控制系 

统是稳定的． 

2)当k=rM+1时，由于 ( )是以 为周期 

的函数，根据条件式(23)，式(29) 

右边 ： 

1一豫 l ( +1) l l (rM+1)(1一 )： 

1一(1一 )f J f 一 l l-一 ： ， 

则 翻 = <l，所以 ( +2) < 
l ( +1)T]l，由离散滑模变结构控制稳定的 

充要条件[8]可知，当 k=rM +1时，控制系统是稳 

定的． 

3)设 rM ≤ n<(1+r)M 一1，当 k=rM+n 

时，系统稳定，则由上面的证明过程可知 

=  期1 T=⋯= s( r ) 一sl( ／I + ) I一 一 
1 = T s{[r／I +(n一 )] }一 s[( ／I +n) ] 一 ’ 

则当 k：rM+(n+1)时，由于 ( )是以 为周 

期的函数，根据条件式(23)，式(29) 

右边 = 

1一rR~o"l s{[ +(rf+1)] }l 一 · 

l +(n+1)](1一̂ )： 

1一TR5u J {[ +(n+1)] }Ĵ一 J J( + )(1-h)= 

l_( )l业 
l l(n+1)(1-／2)： 

·一(1- )l · ⋯ 
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i[ ±( 二 2] ． i[ ±( ± 2] ． 
s[(rM+凡)T] ’ s[(rM+凡)T] 』 。 

I I(n+1)(1一 )= 

1一(1一 )I I(n+ )( 一 )I I(n+ )( 一̈ ： 

1一(1一 )= ， 

即 

s{[ +(凡+2)] } 
s{[rM+(凡+1)] } ‘ 

由 I I<1可得 

I s{[ +(凡+2)]71}I<I s{[ +(凡+1)] }I， 

由离散滑模变结构控制稳定的充要条件[ ]可知，当 

后=rM+(凡+1)时，控制系统是稳定的． 

结论 1 当 后为非负整数时系统是稳定的，而 

且按照 s(kT+T)／s(kT)： 严格等速衰减． 

在上面的证明过程中，均未考虑按式(28)处理 

的极个别特殊情况．当 u(kT) [17 ，17 ]时，由于 

f[t，11,(t)]是单调减函数，对控制量 11,(kT)所作的 

处理可能将增加系统摄动，然而，由于这种情况下的 

作用时间短暂，对系统稳定性的影响将极为有限．下 

面的仿真验证了这点． 

5 计算机仿真(Simulation) 

5．1 仿真条件(Simulation conditions) 

1)飞艇结构参数： 

= 1．5× lO7 kg·m2
，
abc7 = 1．35×lO4 m3

， 

L = 34．27 in， = 0．2，X2 = 0．4， 

X =(1+cos声)／2， =0， 

： (2√3[3一(1+2X)、／／X(1一X)])／45 in， 

6d(Z,k)=3．2[1一√1—0．oo34z~]in， 

6( )=4√1—0．oo34z~in． 

2)空气特性参数：飞艇长期驻守于平流层，升 

空、回收过程中经过对流层．在对流层中，尤以离开 

(接近)地面的起始(最后)阶段，气流密度、粘度、流 

速、流向等气象条件较平流层复杂得多，而流速、流 

向的统计特性却相差不多~4,11]．因此在升空起始阶 

段，气流对飞艇控制系统的考验最为严峻，而且气流 

参数变化的随机特性在飞艇的运行期间具有代表 

性．如图5所示，以一组随机变化曲线来模拟气流的 

流速、流向的变化：气流流速(图5(a)，曲线3)在0～ 

50 m／s之间剧烈随机变化，轴向气流方向(图5(a)， 

曲线 1)、侧向气流方向(图 5(a)，曲线 2)分别在 

一 1O。～26。．一2。～6。之间变化．随着飞艇升空时间 

的延续，气流密度、粘度随着其升空高度分别减小、 

增大，设飞艇在 1小时内匀速上升至22 km高空，以 

曲线 1(图 5(b))、曲线 2(图 5(b))分别表示气流密 

度、粘度与升空时间之间的内在联系． 

1：气流仰角 口(t)随时间 t曲线 

2：气流侧滑角口(t)随时间 t变化曲线 

3：气流流速 U (t)随时间 t变化曲线 

(a)气流流速 (t)、流向 (t)变化曲线 

，
1 2 

—  

一— _ — — — ～
一  

1：密度 p(t)随时I司 t变化曲线 

2：运动学粘度 u(t)随时间 t变化曲线 

(b)气流密度 p(f)、粘度 u(￡)变化曲线 

图 5 空气特性参数变化曲线图 
Fig．5 Ammsphere character parameters variation curves 

5．2 仿真分析(Simulation analysis) 

1)图 6的仿真条件：0=0．01。，0(O)=0， 

(t)=0o， ∞ (t)CO (t)=0，】7 =一r]Z=9 ． 

① 对图6作如下分析：操纵角为负值，气流仰角为 

正值时，升降舵面与来流气体的夹角减小导致水平 

尾翼上的气流环量减小，根据普朗特机翼理论，此时 

作用于水平尾翼上的升力、诱导阻力、翼型阻力及各 

力作于飞艇质心的力臂减小，力矩之和 MFa(t)+ 

MR(t)减小，而艇身俯仰力矩分量 MI不变，由式 

(15)可知，飞艇的俯仰角增大．当气流仰角为负值 

时，情况相反；然而，由于这段时间内，气流仰角的均 

值为正，因此，曲线 1在曲线 2之上；同理，曲线 3在 

曲线 2的下面．这验证了建立的飞艇俯仰角姿态控 

制力学模型的正确性．② 从图上可以看出，无控条 

件下，飞艇的俯仰角与时间之间呈非线形关系，气象 

参数的剧烈变化使得飞艇的俯仰角在极短时间内发 

生了很大的变化，因此必须采用适当的控制方法，才 

能使得飞艇保持特定的俯仰角在空中运行． 

一．

∞． Lu＼ 

饼位加船 邯舶 

； _ _ _ _ _ _ l  
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1： ，户一1。 
2： ， 0 、l 

3： ≤1。 

＼2 

，／／＼  3 

{ 
／ 

一 一  =多 

图 6 无控条件下俯仰角变化曲线 

Fig．6 Uncontrolled airship pitching attitude variation curves 

2)图 7的仿真条件：R = 10～，T=0．06 s， 
一  

● 

h=0．25， =0．12，0=0．01。，0=0， (t)=0o， 

(U (t) (t)=0，17 =一17 =9()。．图7说明，系统 

在常规控制 ；(kT)=一R I s(kT)I sgn[s(kT)]的 

作用下，跟踪误差不收敛(图7(a))，跟踪轨迹曲线 1 

(图7(b))在极短的时间内偏离了滑模线曲线 2 

(图7(b))，向发散方向运动，该控制方法没能抑制 

气象参数的强烈变化对系统的干扰．这验证了文章 

在3．2节中的分析，同时也说明，适用于传统连续系 

统的滑模变结构控制理论，应用于离散系统，必须根 

据两者的本质差异，进行相应的发展； 

3)图 8的仿真条件：T=0．06 S，h=0．25， 

= 0．12，o(o)=0．01。，0(0)=0， (t)=0o， 

／ 
／ 
／ 

／ 

t|S 

(a)系统跟踪误差 f)变化曲线 

Ql2 

0l 

n08 

一 nO6 

n04 

0．02 

0 

一 n02 
—

0．04 

= 0．99，M =700， (u (t)(u (t)=0，17 =一17 = 

90~．① 图8中，在飞艇运行达 97 S的时间内，只有 

15．84 S，39．84 S，41．16 S，41．22 S时刻，控制量受物 

理上的限制，实际控制量 U (kT)小于根据式(25)计 

算得到的需求控制量 U(kT)(如图8(C))，而系统跟 

踪误差轨迹只有在39．84 s时刻出现抖振量突然加 

大的情况(图 8(b))；② 如曲线 1(图 8(a)、(b))所 

示，系统在趋近率式(22)的作用下，约39 S结束过渡 

过程，沿着滑模线向着收敛方向运动．然而在 39．84 

S时刻，系统跟踪误差轨迹稳定控制，跟踪轨迹逐渐 

偏离滑模线趋于发散，系统失稳．如曲线 2(图 8(a)、 

(b))所示，由于趋近率式(24)考虑到了数字计算的 

特点，在上述情况下，式(24)作用下的跟踪误差逐渐 

减小，误差轨迹渐近收敛，控制系统仍然保持稳定． 

4)图9的仿真条件：T=0．06 S，h=0．25， = 

0．12，o(o)=0．01。，0(0)=0， (t)=0o， =0． 

99，M =700，2oJ (t)(u (t)=0， Z=一 =90~．图 

9中，气象条件的强烈变化对控制系统的干扰主要 

表现在控制量的变化上，系统在 28 S结束过渡过 

程，跟踪误差沿着滑模线滑动，逐渐减小，其轨迹曲 

线渐近收敛，控制系统不仅具有很好的鲁棒性，而且 

在离散滑模变结构控制中普遍存在的抖振现象[12] 

得到了很好的抑制． 

Xl／(。) 

(b)系统跟踪误差轨迹曲线 

ti S 

(c)控制量H(f)变化曲线 

图 7 当 r(t)=0时，常规控制 ；(kT)=一RI s(kT)I sgn[s( )]条件下，系统跟踪误差仿真结果 
Fig．7 r~rhen reference input r(t)=0，tracking eiTor simulation consequence under wadifional 

control law；(kr)=一R I s(kr)i hsgn[s(kr)] 

t／s Xl／( ) t／s 

(a)系统跟踪误差P(f)变化曲线 (b)系统跟踪误差轨迹曲线 (c)控制量“(f)变化曲线 

图8 当 r(t)：0时，系统跟踪误差仿真结果(1：采用式(8)的趋近率控制；2：采用式(1o)的趋近率控制) 

Fig．8 When reference ut r(t)=0，tracking elTor simulation consequence 

维普资讯 http://www.cqvip.com 

http://www.cqvip.com


238 控 制 理 论 与 应 用 第 2l卷 
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(b)系统跟踪误差轨迹曲线 
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r／S 

(C)控制量 “(r)变化曲线 

图 9 当 r(t)=0．5o时，系统跟踪误差仿真结果 

Fig．9 When reference input r(t)=0．5o，tracking error simulation consequence 

6 结束语(Conclusion) 

通过对图5的说明及图6～9的分析，可以得出 

如下结论： 

1)平流层信息平台俯仰角动力学特性与升降 

舵操纵角之间是非线性关系，本文建立的飞艇俯仰 

角姿态控制力学模型是正确的． 

2)平流层信息平台在运行期间的俯仰角姿态 

保持，必须采用有效的控制方法，以抑制气象条件的 

激烈变化对飞艇俯仰角的扰动作用，否则，飞艇将不 

能保持特定的俯仰角，正常工作． 

3)对以特定俯仰角运行的平流层信息平台，在 

本文提出的离散滑模变结构控制方法作用下，气象 

条件的强烈变化对控制系统的干扰主要表现在控制 

量的变化上，对系统的稳定运行影响极为有限，控制 

系统不仅渐近地趋于稳定，具有很好的鲁棒性，而且 

有效抑制了离散滑模变结构控制过程中普遍存在的 

抖振现象，取得了良好的控制效果． 

4)在离散数字运算中，舍人误差对控制系统的 

性能影响较大，应给予充分考虑． 

5)造成需求控制量超越其物理限制的情况是 

小概率事件，在这种情况下，按式(28)处理后，系统 

的稳定性不受影响． 
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