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摘要:根据牛顿第二定律,建立平流层信息平台—-自主飞艇水平位移动力学方程.按等效控制原理设计滑模变
结构控制器过程中,提出新的趋近律;将滑模开关面参数从系统允许的最小值逐渐增大到允许最大值,且当该参数
达到最大值时,使其随对象参数的变化在指定区间做调整.数值仿真验证了理论分析.
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Dynamics modeling and control of horizontal displacement for
unmanned airship
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Abstract: The dynamic modeling and control problems of horizontal displacement for an unmanned autonomous airship
are studied in this paper. Firstly, the dynamic equations are derived by the Newton’s second law for horizontal displacement
of an airship. Then, a sliding mode variable structure control is designed based on the equivalent control principle. A new
reaching law is also designed to ensure that the switching hyperplane parameter c rises up from the minimum, and varies
adaptively between two specified hyperplanes with object parameters once the parameter c reaches the maximum. Finally,
the simulation result validates the theory.
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1 引引引言言言(Introduction)
本文中几点需要特别的说明内容, 主要是以

下几个方面: 利用自主飞艇准静止、以特定的姿
态角, 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3代通讯平台
(SIPAA)[1∼5], 其动力学、运动学特性不同于普通飞
行器.
国内外对平流层信息平台自主飞艇的研究工

作, 目前大多集中在平台所搭载的电信设备的通
讯技术方面[6,7].一些作者根据不同的要求,对平台
的结构提出了各自的框架设计方案[8, 9], 对平台使
用的特定材料、设备进行了有益的探讨[10]. 个别文
献[11]进行了平台的力学建模尝试,然而由于模型简
化太多而过于粗糙,不足以用来作为对平台进行深
入研究的基础.文献[12∼14]对飞艇的垂直位移、俯

仰角、偏航角进行了建模与控制的研究, 而平台水
平位移建模与控制研究的相关文献还未见报道.
滑模变结构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.然而抖动现象的存在限
制了该控制器的实际应用.针对这一问题,一些作者
做出了努力, 探讨在特定条件下[15∼18] 引入别的控

制方法[19]的控制器设计方法.然而由于限制条件过
于苛刻而难以实际应用.
本文根据飞艇水平面内的受力情况, 建立飞艇

水平位移动力学方程,结合飞艇的运行状况,将二维
动力学方程组简化为一维方程, 建立控制模型, 按
等效控制原理设计滑模变结构控制器, 对传统的
趋近律控制做的修订,加速了滑动模态过程中抖动
的衰减速度, 采用滑模开关面参数自适应方法, 在
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保证系统渐进稳定的情况下,削弱了控制过程中的
抖动, 提高了系统的鲁棒性能, 取得了良好的控制
效果.

2 飞飞飞艇艇艇的的的结结结构构构及及及空空空气气气动动动力力力学学学分分分析析析(Structure
& atmospheric dynamic analysis)
飞艇采用硬式、多气囊结构,艇身采用三轴椭圆

体设计,运行过程中,飞艇头部始终逆着风向[4,5].
飞艇在水平面oxz内的受力如图1所示. 其

在ox轴方向的位移是可调整的, 而oz 方向的位移

调整通过调整飞艇的其余自由度而间接实现. 图
中: T (t)为推力, R(t)为阻力. Fc(t)为侧滑力.

图 1 飞艇oxz面内受力示意图

Fig. 1 Airship oxz section resulting force sketch

飞艇的推进系统包括尾部主推进系统及左右侧

翼各两个对称分布的辅助推进系统.各推进器产生
的推力Ti(t)平行于ox轴.推力T (t)(=

∑
Ti(t), i =

1, 2, · · · , 5) 有两个作用: 1) 调节阻力的作用, 以控
制飞艇平行于ox轴的运动; 2)辅助推进系统与垂直
尾翼协调作用, 产生附加力矩, 以平衡飞艇受到的
侧滑力矩. 当辅助推进系统产生附加力矩时, 各推
力分量Ti(t)的大小发生相对变化,而总推力T (t)不
变. 因此飞艇质心平行于ox 轴的位移变化只与总

推力T (t)发生关系, 而不受推进系统内各推力分
量Ti(t)因应产生附加力矩进行的相对调整的影响.

3 力力力学学学模模模型型型的的的建建建立立立(Dynamics modeling)
3.1 艇艇艇身身身受受受到到到的的的空空空气气气阻阻阻力力力(Body air resistance

force)
设t时刻气流与艇身的有效作用面积为A(t), 气

流密度为ρ(t), 则t到t + ∆t(∆t为极小量)的时间间
隔∆t内,与艇身发生碰撞的气体分子构成的空气柱
的质量之和为

m = ρ(t)A(t)L.

其中L表示空气柱的长度.
设飞艇受到空气柱的平均作用力为F̄B , 空气

柱与艇身发生碰撞前、碰撞后的平均速度分别

为U∞(t), U∞(t + ∆t),由动量定律,得

−F̄B∆t = m[U∞(t + ∆t)− U∞(t)] =

ρ(t)A(t)L[U∞(t + ∆t)− U∞(t)].

设U∞(t + ∆t) = 0,即飞艇身后的气流速度为零,则

有

F̄B(t) = lim
∆t→0

ρ(t)A(t)LU∞(t)
∆t

=

ρ(t)A(t)U∞(t) lim
∆t→0

L

∆t
= ρ(t)A(t)U2

∞(t).

实践中U∞(t + ∆t) 6= 0,因此t时刻阻力R(t)可以表
示为

R(t) = ξ(t)F̄B(t) = ρ(t)ξ(t)A(t)U2
∞(t). (1)

其中ξ(t)为阻力修正系数.

3.2 质质质心心心水水水平平平位位位移移移动动动力力力学学学方方方程程程的的的建建建立立立(Horizontal
displacement dynamics modeling)
设飞艇质量为Ma,由牛顿力学定律,得飞艇质心

水平位移动力学方程



Ma

d2x

dt2
= T (t)−R(t),

Ma

d2z

dt2
= Fc(t).

(2)

如前文所述,飞艇在运行过程中,通过辅助推进
系统及垂直尾翼的协调作用, 其头部始终逆着风
向,有 




w H

t0
Fc(t)dt = 0,

max{|Fc(t)| | t > 0, t ∈ R} 6 X.
(3)

其中: t0 ∈ [0,+∞), 0 6 H − t0 < ε, ε为足够小的

正数, R表示实数域, X表示相对T (t), R(t)足够小的
实数.则有

d2z

dt2
= 0,

即

z(t) = z0 |t=0, (4)

所以飞艇在oxz水平面的运动视为平行于ox轴的运

动,式(2)简化为

Ma

d2x

dt2
= T (t)−R(t).

将式(1)代入上式,得
d2x

dt2
=

T (t)− ρ(t)ξ(t)A(t)U2
∞(t)

Ma

. (5)

可见,对飞艇在oxz面内质心水平位移变化的控

制即为通过推力T (t) 实现飞艇沿ox轴水平位移变

化的调整.

4 基基基于于于等等等效效效控控控制制制策策策略略略的的的滑滑滑模模模变变变结结结构构构控控控

制制制(Sliding mode variable structure control
by equivalent principle)

4.1 控控控制制制模模模型型型的的的建建建立立立(Control modeling)
令u(t) = T (t), 设飞艇水平位移的参考
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值x∗(t) = r(t), 则系统的偏差量为e(t) = x∗(t) −
x(t) = r(t)− x(t) ,建立以u(t)为控制变量,以系统
偏差e(t)描述的微分方程组

ë(t) = r̈(t)− u(t)
Ma

+
ρ(t)ξ(t)A(t)U2

∞(t)
Ma

. (6)

令a =
1

Ma

, b = − 1
Ma

, x1(t) = e(t), x2(t) =

ė(t), f(t) = Mar̈1(t) + ρ(t)ξ(t)A(t)U2
∞(t),则系统

的状态空间表达式为{
ẋ1(t) = x2(t),

ẋ2(t) = af(t) + bu(t).
(7)

4.2 控控控制制制器器器的的的设设设计计计(Control design)
令c > 0,选取线性切换函数

s(t) = cx1(t) + x2(t). (8)

设等效控制量为ueq(t),令ṡ(t) = 0,将式(7)代入,整
理,得

cx(t) + af(t) + bueq(t) = 0. (9)

解得

ueq(t) = Macx2(t) + f(t). (10)

设V =
1
2
s2(t), 由李雅普诺夫稳定条件

dV

dt
6

0,令R,R′ > 0,采用如下趋近律

ṡ(t) = −R sgn[s(t)]−R′s(t). (11)

上述趋近律控制下,系统跟踪轨迹沿着开关面滑动
过程中, R足够小时,将带来一定量的静差;增大R

值,抖动增大,为此,式(11)做如下修订:

ṡ(t) = −R exp(−ct)sgn[s(t)]−R′s(t). (12)

令控制量u(t) = uad(t)+ueq(t), uad(t)是趋近律
控制下等效控制量ueq(t)的修订值,将式(8)(7)与上
式联立,整理,得

cx2(t) + af(t) + bbueq(t) + uad(t)c =

−R exp(−ct)sgn[s(t)]−R′s(t). (13)

将式(10)代入上式,进一步整理,得

uad(t) = Ma{R exp(−ct)sgn[s(t)] + R′s(t)},
(14)

则实际控制量可表示为

u(t) = ueq(t) + uad(t) =

Macx2(t) + f(t) + Ma{R exp(−ct)sgn[s(t)] +

R′s(t)}. (15)
4.3 系系系统统统的的的输输输出出出(Output)
平流层信息平台是一个以计算机控制为手段的

采样控制系统, 采用Tustin方法[20]将式(7)进行离散
化处理,得




x1[(k + 1)T ] =

0.5T{x2[(k + 1)T ] + x2(kT )}+ x1(kT ),

x2[(k + 1)T ] =

a
w kT+T

kT
f(t)dt + x2(kT ) + bTu(kT ),

u(kT ) =

Macx2(kT ) + f(kT )+

Ma{R exp(−kcT )sgn[s(kT )] + R′s(kT )},
y(kT ) = x1(kT ).

(16)
其中: k为采样序列, T为采样时间间隔.
4.4 开开开关关关面面面参参参数数数c的的的选选选择择择(Choice of switching hy-

perplane parameter c)
4.4.1 开开开关关关面面面参参参数数数c的的的自自自适适适应应应(Switching hyper-

plane parameter c adaptive control)

为了使系统兼有过渡时间短、滑动模态中的抖

动小的优点, 在系统运行过程中, 采用如下方法对
参数c 进行调整(下面,“⇐”表示赋值的意思, k1,

k2, kτ , ka, kb, kc, kd, k∀ 表示采样序列中的某个数值,
进一步的解释见下文).
如图2所示, 设开关面参数c ∈ [cmin, cmax], cmin,

cmax分别表示系统充许或设定的c的最小、最大值.

当 t = 0时, c ⇐ cmin. (17a)

设t = k1T时刻,下式成立:



[cminx1(k1T−∆t)+x2(k1T−∆t)][cminx1(k1T )+

x2(kT )] 6 0, 0 < ∆t < T,

[cminx1(kaT ) + x2(kaT )][cminx1(kbT )+

x2(kbT )] > 0, ka, kb ∈ (0, k1),

(17b)

即t = k1T时刻,系统开始以cminx1(t)+x2(t) = 0为
滑模开关面进入滑动模态.

图 2 滑模开关面参数自适应示意图

Fig. 2 Sliding mode switch surface parameter
adaptive control sketch
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文献[21]中, 每次采样使参数c增加恒定值∆c, 直
到c = cmax . 在此过程中, ∆c 值过小, 滑模面变
化缓慢,系统在一定时间间隔内蜕化为固定开关面
参数滑模变结构控制, 且在c = cmin + n∆c(n表示
增大参数c的次数)较小的时候,气流的强烈干扰作
用会引起系统的剧烈抖动, 否则, 将恶化系统的动
态特性. 考虑到开关面的吸附作用ṡ(t) 6 0, 当t >

k1T时,如图2所示.令

c ⇐



− x2(kτT )
x1(kτT )

(1 + ε),

[cx1(kτT )+x2(kτT )][cminx1(kτT )+x2(kτT )]>0;

c,

[cx1(kτT )+x2(kτT )][cminx1(kτT )+x2(kτT )]<0.

(17c)

这里kτ > k1.
设t = k2T时,下式成立:




[cmaxx1(k2T −∆t) + x2(k2T−
∆t)][cmaxx1(k2T ) + x2(k2T )] 6 0,

[cmaxx1(kcT ) + x2(kcT )][cmaxx1(kdT )+

x2(kdT )] > 0, kc, kd ∈ (k1, k2),

(17d)

即系统开始以cmaxx1(t) + x2(t) = 0 为滑模开关
面进入滑动模态,此时开关面参数为系统容许最大
值c = cmax.
如图2所示,当t > k2T时,令

c ⇐



cmax −∆c′, − x2(kT )
x1(kT )

<cmax −∆c′,

−x2(kT )
x1(kT )

, cmax−∆c′6−x2(kT )
x1(kT )

6cmax,

cmax, − x2(kT )
x1(kT )

> cmax,

(17e)

即令参数c随比值−x2(kT )
x1(kT )

的变动在区间[cmax −
∆c′, cmax]内进行自我调整, 其中参数∆c′由下文

的3.4.2节中给出.

当 lim
t→∞

x1(t) → 0时,比值−x2(t)
x1(t)

或者不存在或

者在区间[cmax − ∆c′, cmax] 之外, 此时系统的抖动
较小,采取固定开关面参数的滑模变结构控制,令

c ⇐ cmax. (17f)

定定定义义义 1 设 k∀ > k2, 且 cp, cn ∈ [cmax − ∆c′,

cmax],如果
a) t = (k∀ − 1)T时刻,滑模开关参数为cp;
b) t=k∀T时刻,滑模开关参数为cn,且参数cn 满

足cnx1(k∀T )+x2(k∀T )=0,即点{x1(k∀T ), x2(k∀T )}
位于直线(cmax−∆c′)x1(t)+x2(t) = 0及cmaxx1(t)+
x2(t) = 0之间;则t = (k∀ + 1)T 时刻,称系统误差
跟踪轨迹点{x1[(k∀ + 1)T ], x2[(k∀ + 1)T ]}为运动
点RP;
定定定义义义 2 如果t=k∀T时刻,滑模开关面参数c=

cp, 则t = (k∀ + 1)T时刻, 定义系统误差跟踪轨迹
点{x′1[(k∀+1)T ], x′2[(k∀+1)T ]}为运动点RPp;则t =
(k∀ + 1)T 采样时刻,运动点RP的坐标位置为




x1[(k∀ + 1)T ] =

0.5T{x2[(k∀ + 1)T ] + x2(k∀T )}+ x1(k∀T ),

x2[(k∀ + 1)T ] = (1− Tcn)x2(k∀T ).
(18)

RP点相对t = (k∀ − 1)T时刻的滑模线cpx1(t) +
x2(t) = 0的距离为

sp[(k∀+1)T ]=cpx1[(k∀+1)T ]+x2[(k∀+1)T ].

(19)

RPp点的坐标位置为



x′1[(k∀ + 1)T ] =

0.5T{x′2[(k∀ + 1)T ] + x2(k∀T )}+ x1(k∀T ),

x′2[(k∀ + 1)T ] =

(1− Tcp)x2(k∀T ) + s′p[(k∀ + 1)T ]− s′p(k∀T ).
(20)

RPp点相对t = (k∀ − 1)T时刻的滑模线cpx1(t) +
x2(t) = 0的距离为

s′p[(k∀ + 1)T ] = cpx
′
1[(k∀ + 1)T ] + x′2[(k∀ + 1)T ].

(21)
定定定理理理 1 如果t = (k∀ − 1)T时刻,滑模开关参

数c = cp,且cp满足以下条件:
a) cpx1[(k∀ − 1)T ] + x2[(k∀ − 1)T ] = 0;
b) Tcp < 0.5.
则t = (k∀ + 1)T时刻,下式成立:

|sp[(k∀ + 1)T ]| < |s′p[(k∀ + 1)T ]|.
即t = (k∀ + 1)T时刻, 运动点RP较运动点RPp相

对t = (k∀−1)T时刻的滑模开关面cpx1(t)+x2(t) =
0的距离小,系统跟踪误差轨迹的抖动较小.
证证证 设ctemp = cp − cn − 0.5Tcpcn,将式(18)代

入式(19),整理得
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sp[(k∀ + 1)T ] =

cpx1(k∀T ) + x2(k∀T ) + Tctempx2(k∀T ). (22)

将式(20)代入式(21),整理得

s′p[(k∀ + 1)T ] =

cpx1(k∀T ) + (1 + Tcp)x2(k∀T ). (23)

在t = (k∀ + 1)T采样时刻, 由式(22)(23), 运动
点RP及运动点RPp相对t = (k∀ − 1)T时刻的滑模
线cpx1(t) + x2(t) = 0的距离比值为

sp[(k∀ + 1)T ]
s′p[(k∀ + 1)T ]

=

cpx1(k∀T ) + x2(k∀T )
cpx1(k∀T ) + (1 + Tcp)x2(k∀T )

+

Tctempx2(k∀T )
cpx1(k∀T ) + (1 + Tcp)x2(k∀T )

=

cp +
x2(k∀T )
x1(k∀T )

+ Tctemp

x2(k∀T )
x1(k∀T )

cp + (1 + Tcp)
x2(k∀T )
x1(k∀T )

=

cp − cn − Tcnctemp

cp − (1 + Tcp)cn

. (24)

根据假设条件a),有



x1(k∀T )=

0.5T{x2(k∀T )+x2[(k∀−1)T ]}+x1[(k∀−1)T ],

x2(k∀T ) = (1− Tcp)x2[(k∀ − 1)T ].
(25)

则根据定义1,下式成立:

− 1
cn

=
x1(k∀T )
x2(k∀T )

=

0.5T{x2(k∀T )+x2[(k∀−1)T ]}+x1[(k∀−1)T ]
(1−Tcp)x2[(k∀−1)T ]

=

0.5T (2−Tcp)x2[(k∀−1)T ]+x1[(k∀−1)T ]
(1−Tcp)x2[(k∀−1)T ]

=

1− Tcp(1− 0.5Tcp)
(1− Tcp)cp

,

即参数cn与参数cp间有如下关系式:

cn =
(1− Tcp)cp

1− Tcp(1− 0.5Tcp)
. (26)

将式(26)代入式(24)中,使用假设条件b),可得

|sp[(k∀ + 1)T ]| < |s′p[(k∀ + 1)T ]|. (27)

证毕.
如上所述, 定理1说明采样点{x1[(k∀ − 1)T ],

x2[(k∀ − 1)T ]}, {x1(k∀T ), x2(k∀T )}均落在两条直
线(cmax −∆c′)x1(t)+x2(t)=0, cmaxx1(t)+x2(t)=

0所构成的区间,式(17e)的算法可以削弱系统跟踪误
差轨迹的抖动.需要指出的是如果采样点{x1[(k∀ −
1)T ], x2[(k∀ − 1)T ]}, {x1(k∀T ), x2(k∀T )}中的任
一点落在该区间之外,由式(17e),系统实际上采用的
是固定开关面参数的滑模变结构控制即c = cmax或

c = cmax −∆c′,在下一采样时刻,系统的抖动量未
受到削弱,与传统滑模变结构控制结果相同.

4.4.2 参参参数数数∆c′的的的确确确定定定(∆c′ definition)
设c = cmax, t = kRT (kR为采样序列中的某个

数值)时刻, 系统进入滑动模态过程中, 得到系列采
样值

{{x1(kRT ), x2(kRT )},
{x1[(kR + 1)T ], x2[(kR + 1)T ]},
{x1[(kR + 2)T ], x2[(kR + 2)T ]}, · · · }.

令

∆c′ 6 max{||x2[(kR + L)T ]
x2[(kR + L)T ]

| −
cmax| |L = 0, 1, 2, 3, · · · }. (28)

采用式(17)的算法,由定义1,根据式(18)得

s[(k∀ + 1)T ] =

cnx1[(k∀ + 1)T ] + x2[(k∀ + 1)T ] =

−0.5T 2c2
nx2(k∀T ). (29)

当



{cmaxx1[(k∀ − 1)T ]+

x2[(k∀ − 1)T ]}[cmaxx1(k∀T ) + x2(k∀T )] 6 0,

[cmaxx1(k∀T ) + x2(k∀T )]x1(k∀T ) 6 0

时,令运动点RP{x1[(kτ + 1)T ], x2[(kτ + 1)T ]}位于
两条滑模开关面cmaxx1(t) + x2(t) = 0及(cmax −
∆c′)x1(t) + x2(t) = 0之间,则有

|s[(k∀ + 1)T ]| 6 ∆c′.

将式(27)代入上式,整理有

0.5T 2c2
n|x2(k∀T )| 6 0.5T 2c2

max|x2(k∀T )| 6 ∆c′,

即有

0.5T 2c2
max|x2(k∀T )| 6 ∆c′ 6

max{||x2[(kR + L)T ]
x2[(kR + L)T ]

|−cmax| |L=0, 1, 2, 3, · · · }.
(30)

为满足定理1中的假设条件b),则

Tcmax < 0.5, (31)

则参数∆c′应满足下式:
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0.5T 2c2
max|x2(k∀T )| 6 ∆c′ 6

max{||x2[(kR + L)T ]
x2[(kR + L)T ]

|−cmax| |L=0, 1, 2, 3, · · · },

T cmax < 0.5.
(32)

4.5 系系系统统统稳稳稳定定定性性性(Stability)
定定定理理理 2 采用变开关面参数方法式(17)设计出

的准滑模变结构控制器式(15)与控制对象式(7)构成
的闭环系统是稳定的.
证证证 1) 当t < k2T时, 由李雅普诺夫稳定条件

dV

dt
(V =

1
2
s2(t))可知,式(12)保证了系统的稳定性.

2) 当t > k2T 时, 根据李雅普诺夫稳定性判
据得到的关于滑模变结构控制系统稳定性充要条

件[21],式(12)保证了在参数c不变条件下闭环系统的

稳定性,则有

|s′p[(k∀ + 1)T ]| 6 |sp(k∀T )|. (33)

I) 当采样点{x1[(k∀ − 1)T ], x2[(k∀ − 1)T ]},
{x1(k∀T ), x2(k∀T )}均落在cmaxx1(t) + x2(t) =
0, (cmax − ∆c′)x1(t) + x2(t) = 0两直线之间时,由
定理1可知

|sp[(k∀ + 1)T ]| < |s′p[(k∀ + 1)T |. (34)

将式(32)代入式(31)有

|sp[(k∀ + 1)T ]| < |s(k∀T )|, (35)

即t > k2T时,闭环系统是稳定的[21].
II) 当采样点{x1[(k∀ − 1)T ], x2[(k∀ − 1)T ]},

{x1(k∀T ), x2(k∀T )}至 少 有 一 个 落 在 两 直

线cmaxx1(t)+x2(t) = 0, (cmax−∆c′)x1(t)+x2(t) =
0所构成的区间之外时,不能应用定理1的结论来证
明系统的稳定性.下面分为两种情况讨论:

i) 如果采样点{x1(k∀T ), x2(k∀T )}落在直线
cmaxx1(t)+x2(t) = 0, (cmax−∆c′)x1(t)+x2(t) = 0
所构成的区间之外, 则不论采样点{x1[(k∀ − 1)T ],
x2[(k∀ − 1)T ]}的位置如何,则t = k∀T采样时刻,开
关面参数c = cmax −∆c′或c = cmax ,视系统为固定
开关面参数滑模变结构控制系统,由李雅普诺夫稳

定条件
dV

dt
6 0可知,式(12)保证了系统的稳定性.

ii) 采样点{x1(k∀T ), x2(k∀T )}位于cmaxx1(t) +
x2(t) = 0及(cmax −∆c′)x1(t) + x2(t) = 0两直线所
构成的区间之内,而采样点{x1[(k∀− 1)T ], x2[(k∀−
1)T ]}位于该区间之外; 则 t = k∀T采样时刻, 视
{x1(k∀T ), x2(k∀T )}为初始点, 即初始点位于滑动
开关面cnx1(t) + x2(t) = 0 上, 对于这种特殊情
况,其稳定性文献[22]已说明.
综上所述, 在任一采样时刻t ∈ [0,+∞) , 本文

采用变开关面参数方法设计出的准滑模变结构控

制器与控制对象构成的闭环系统是稳定的,即定理2
成立.

5 计计计算算算机机机仿仿仿真真真(Simulation)
5.1 仿仿仿真真真条条条件件件(Conditions)

图 3 气流流速、空气密度变化曲线

Fig. 3 Air current velocity and density variation curve

1) 结构参数: A(t) = 1380 m2, Ma = 11000 kg,

ξ(t) = 1, R = 0.25, R′ = 100, cmin = 1 × 10−7,

cmax = 0.05, ∆c = 1 × 10−7, ∆c′ = 0.0006, T =
5ms;

2) 初始条件:e(0) = −2.7m, ė(0) = 0 m/s;
3) 空气特性参数[23,24]:以图3中“2”表示气流

流速随时间变化曲线. 设飞艇在2.5 h内匀速上升至
22 km高空,以图3中“1”表示空气密度与升空时间
之间的内在联系.
5.2 仿仿仿真真真分分分析析析(Analysis)

图 4 T (t) = 0,飞艇沿纵轴ox方向加速度变化曲线
Fig. 4 Acceleration variation curve along airship

longitudinal axis ox

1) 图4中, 推力T (t) = 0, 由空气动力学知识
及牛顿力学定律可知, 飞艇沿纵轴ox方向加速度
d2x

dt2
/(m · s2)的变化取决于动压头p=0.5ρ(t)U2

∞(t).

在100 s的运行时间内, 飞艇在垂直方向的位移分
量变化很小, 即飞艇所在位置气流密度ρ(t) 变化

缓慢, 导致气流密度ρ(t)对飞艇加速度
d2x

dt2
的影响

在图4中得不到体现,图4中的曲线主要受气流流速
U∞(t)的影响,与图3中气流流速U∞(t)变化曲线的
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走势基本相同.这说明本文建立的飞艇水平位移动
力学模型是正确的.

2) 图5中: ① 系统在式(11)趋近律作用下, 经过
极短的时间(t < 0.5 s)进入滑动模态, 跟踪误差轨
迹点{x1(t), x2(t)}趋近滑模开关面的速度在100 s的
运行时间内变化缓慢, 抖动的幅度、频率衰减不明
显;②系统在图3所示的强烈气流干扰作用下,跟踪
误差轨迹很快沿滑模面渐进地趋于零,这说明滑模
变结构控制方法适于系统的控制.

(a) 跟踪误差变化曲线

(b) 跟踪误差轨迹曲线

(c) 控制量u(t)变化曲线

图 5 c = cmax,式(11)作用下跟踪误差仿真结果
Fig. 5 Tracking error simulation under c = cmax

by equation(11)

3) 图6(a)与图5(a)相比较,过渡过程所需时间无
显著延长;图6(b)与图5(b)相比较,滑动模态中,跟踪

误差轨迹点{x1(t), x2(t)} 趋近滑模开关面的速度
逐渐减弱, 在滑模开关面cmaxx1(t) + x2(t) = 0 附
近震荡, 抖动的幅值随时间的流逝迅速衰减, 这反
映在控制量上,表现为随着时间的流逝,图6(c)中较
图5(c),曲线的走势虽然基本相同,然而曲线的光滑
性逐渐增强.

(a) 跟踪误差变化曲线

(b) 跟踪误差轨迹曲线

(c) 控制量u(t)变化曲线

图 6 c = cmax,式(12)作用下跟踪误差仿真结果
Fig. 6 Tracking error simulation under c = cmax

by equation(12)

4) 图7中, 系统在参数c从cmin逐渐增大cmax 的

过程中,由于每次采样, c的增量∆c较小,相当于在
任一时刻, 系统的滑模开关面参数c 相对固定且较

小,引起系统较大的抖动.
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(a) 跟踪误差变化曲线

(b) 跟踪误差轨迹曲线

(c) 控制量u(t)变化曲线

图 7 文献[21]中∆c值过小,跟踪误差仿真结果
Fig. 7 Tracking error simulation under ∆c is too small

by reference [21]

5) 图8中:① 文中控制方法,使参数c从cmin逐渐

增大到cmax ,则t = kτT (kτ < k2)时刻,上一时刻跟
踪误差轨迹点{x1[(kτ − 1)T ], x2[(kτ − 1)T ]}相对滑
模开关面cx1(t) + x2(t) = 0有c1x1[(kτ − 1)T ] +
x2[(kτ − 1)T ] < 0, 将{x1[(kτ − 1)T ], x2[(kτ −
1)T ]}视为新的初始点, 由于滑模开关面的吸附作
用ṡ(t) 6 0,跟踪误差轨迹点{x1[(kτ−1)T ], x2[(kτ−
1)T ]}滑向s(t) = 0 面, 如此循环, 系统在这一运行
过程中,并未出现图6(b)中的跟踪误差轨迹点{x1(t),
x2(t)} 的震荡现象, 反映在控制量上, 表现为在
这段时间内, 图8(c)中, 曲线的光滑性较图7(c)中的
好; ② 在参数c增大到cmax后, c随着对象参数的变

化做出调整, 且由于参数c 在两次采用间隔期间变

化极小,参数∆c′选择较为得当,较采用固定开关面
参数c的方法,系统的轨迹跟踪曲线光滑性得到较大
改善,极大地削弱了系统的抖动,相应地提高了系统
的鲁棒性能; ③ 系统的输出从–2.7 m非常平滑地趋
于零,与采用传统滑模控制方法得到的图5中的对应
曲线走势基本相同,跟踪误差轨迹曲线渐进于零,这
说明本文提出的滑模开关面参数自适应的准滑模变

结构控制方法是稳定的.

(a) 跟踪误差变化曲线

(b) 跟踪误差轨迹曲线

(c) 控制量u(t)变化曲线

图 8 本文控制方法下跟踪误差仿真结果

Fig. 8 Tracking error simulation by the essay

6 结结结论论论(Conclusion)
通过对图3的说明及图4∼8的分析, 可以得出如

下结论:
1) 本文建立的飞艇水平位移动力学模型是正确
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的;模变结构控制方法适于飞艇水平位移的控制.
2) 式(12)作用下, 滑动模态中跟踪误差轨迹点

{x1(t), x2(t)}趋近开关面的速度逐渐减弱,抖动幅
值随时间的流逝迅速衰减;

3) 采用文中的方法,使参数c从cmin逐渐增大到

cmax, 由于滑模开关面的吸附作用, 点RP在这一过
程中的运动比较光滑, 避免了图6(b)中出现的震荡
现象.

4) 在参数c增大到cmax后,文中的控制方法在一
定范围内使得参数c 随着对象参数的变化做出调

整,较采用固定参数c的控制方法,系统的轨迹跟踪
曲线光滑性得到较大改善,极大地削弱了系统的抖
动,相应地提高了系统的鲁棒性能,取得了良好的控
制效果;同时,验证了定理1的正确性.

5) 系统的跟踪误差轨迹曲线渐进于零,这说明
本文提出的滑模开关面参数自适应的准滑模变结构

控制方法是稳定的,验证了定理2的正确性.
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