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摘要:为实现平流层卫星在平流层大气环流作用下环某一纬度飞行,需对平流层卫星经度方向轨迹进行控制.根
据Lagrange方程建立了其六自由度的动力学模型,在基于模型的直接输入输出反馈线性化无法实现的情况下,按
“舵控制帆、帆控制绳和绳控制球”的工作原理将系统分为3个级联子系统,并对3个子系统分别设计控制器来实现
“舵控制球”的轨迹控制.仿真结果表明所设计的控制器性能良好.
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Modeling of a stratospheric satellite and the orbit control based on
hierarchical models
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Science and Technology on Aircraft Control Laboratory, Beihang University, Beijing 100191, China)

Abstract: To implement the flight of stratospheric satellites along latitudinal orbits in atmospheric circulation, the
longitudinal trajectories of the stratospheric satellite must be controlled. First, the 6-DOF dynamic model of a stratospheric
satellite is established based on the Lagrange dynamic formulation for the longitudinal trajectory control design. Because
the input/output linearization method is not applicable to this model, the whole system is decomposed into three cascaded
subsystems based on the flight-control mechanism of the satellite, i.e. the rudder controls the stratosail, the stratosail
supports the tether, and the tether drags the balloon; and then, three separate controllers are developed for each subsystems
to achieve the trajectory control of the balloon via the rudder. Simulation results demonstrate the effectiveness of the
proposed controllers.
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1 引引引言言言(Introduction)
平流层为海拔10 km至50 km的空间范围,其下方

的大气能为大多数航空器提供持续飞行的升力,而其
上方则是卫星环轨道飞行的良好场所[1]. 随着人类对
空间资源的不断开发,平流层的稳定气流环境使得平
流层飞行器的研究得到更多的关注. 从目前研究状况
来看,关注较多的有高超速飞行器[2]、平流层飞

艇[3]、太阳能飞机[4]和平流层气球[5],相比前3种飞行
器,平流层气球在具有结构简单、成本低廉、载荷量大
等优点同时也存在着可控性差的问题.平流层大气稳
定,对流较少,东西向的气流占绝大多数,同时风速随
高度变化. 为了加强平流层气球的可控性,基于平流
层的气流特点美国的Global Aerospace公司提出了平
流层卫星的概念[6]. 平流层卫星由气球、吊舱、系绳和
气动帆等组成. 其中气球位于海拔35公里左右的高空

并通过长达10余公里的系绳与位于海拔20公里左右
的气动帆相连,吊舱悬挂于气球上. 一般地,平流层卫
星的气球和气动帆的风速差可达25 m/s左右,这使得
气动帆能产生足够的气动力来控制气球沿经度方向

的运动,从而实现在平流层大气环流的作用下的环某
一纬度方向轨道飞行[7]. 多个平流层卫星组成的“星
座”更可以实现区域性甚至是全球性覆盖[8–9],这无
疑使其在环境监测和通信导航等领域具有光明的应

用前景.

近年来,在美国NASA气球项目支持下,先后数次
的平流层卫星环南极飞行取得了成功[10–12];在国内,
西北工业大学的符文星教授等首先引入了“平流层卫

星”的概念,并对其进行了一系列建模和控制的深入
研究[13–15],并给出了相关仿真结果.符文星等人的研
究工作基于平流层卫星的简化模型[13, 15],该模型描述
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系统在垂直平面内的运动状况,但由于在建模中忽略
了系绳约束,系绳端点的位置不确定,就无法保证系
绳传递的控制力,无法实现最终控制效果. Kerry T.
Nock等人将平流层卫星近似处理为受力平衡系统进
行分段控制[16],这降低了平流层卫星控制难度,但难
以保证控制精度,很难适应环纬度飞行的要求.

本文基于平流层卫星的基本工作原理推导了其六

自由度动力学模型. 对于平流层卫星而言,其控制目
标为实现经度方向的轨迹跟踪. 然而,本文证明了根
据系统整体动力学方程无法直接应用输入输出线性

化方法设计舵偏角控制律实现平流层卫星经向轨迹

跟踪. 考虑到控制的实际过程是: 方向舵改变气动帆
姿态产生的控制力通过系绳最终作用于气球,简而言
之就是“舵控制帆,帆控制绳,绳控制球”,这样就可
将系统的输入输出问题(即舵控制球)分解为3个子问
题.首先设计实现气球期望轨迹的期望系绳偏角,再
根据期望系绳偏角来设计气动帆的期望偏航角,最后
由期望偏航角来设计气动帆的舵偏角,以此来实现气
球经度方向轨迹控制.仿真中通过平流层卫星的变轨
控制验证了所提出控制器有效.

2 建建建模模模(Modeling)
考虑到卫星经度方向轨迹控制的任务,可将气球

和系绳视为刚体并认为系绳始终处于直线状态. 气球
绕铅直轴转动对于平流层卫星的经度方向轨迹控制

任务并无多大影响,而其他方向上的转动在卫星运动
过程中可忽略不计,故只考虑气球质心的三自由度运
动.系绳足够长以至于其质量不能忽略,这里视其为
匀质刚体并用两个角度的变化来描述系绳的运动.这
样,气动帆的位置在气球和系绳的位置确定后也就相
应确定了. 气动帆工作时气动力方向垂直于其主翼面,
而主翼面处于自然下垂状态,因而只考虑其绕铅直轴
的转动.这样,平流层卫星系统的运动就可用六自由
度的动力学方程来描述.

综上,提出以下假设: 1)视地面坐标系为惯性坐标
系; 2)气球始终处于浮重平衡状态且不考虑其转动;
3)系绳为直线状并忽略其扭转及气动力影响; 4)帆始
终于铅垂面内运动; 5)忽略垂直方向气流影响.

图1定义了相关的坐标系如下:

1) 地面坐标系Oexeyeze: Oe为地面一固定点;
Oexe朝正东方向; Oeze竖直向下; Oeye与Oexe,
Oeze构成右手坐标系.

2) 气动帆坐标系OSxSySzS: OS为系绳与气动帆

固连点; OSxS沿平衡杆向前; OSzS在帆对称平面内垂

直OSxS向下; OSyS与OSxS, OSzS构成右手系.

3) 球气流坐标系OBxBayBazBa: OB为球系绳点;
OBxBa沿球空速方向; OBzBa在含OBxBa的铅垂平面

内垂直OBxBa向下; OByBa垂直于面OBxBazBa向右.

4) 帆气流坐标系OSxSaySazSa: OS为球系绳点;
OSxSa沿球空速方向; OSzSa在含OSxSa的铅垂平面内

垂直OSxSa向下; OSySa垂直于面OSxSazSa向右.

βB为轴OBxBa与轴Oexe间的夹角,在轴Oexe右

为正. α为系绳OBOS在面Oexeze上的投影OBO′
S与

轴Oeze间的夹角,在轴Oeze右为正; β为系绳OBOS与

投影OBO′
S间的夹角,位于面Oexeze右为正. ψ为轴

OSxS与轴Oexe间的夹角,位于轴Oexe右为正. βS为

轴OSxSa与轴OSxS间的夹角,位于轴OSxS右为正.
V35为气球所在高度的风速, V20为气动帆所在高度的

风速.

图 1 平流层卫星系统

Fig. 1 The stratospheric satellite system

气动帆坐标系到地面坐标系、球气流坐标系到地

面坐标系以及气动帆气流坐标系到气动帆坐标系的

变换矩阵如下(这里eRS表示从气动帆坐标系到地面

坐标系的旋转矩阵, eRBa和
SRSa类同):

eRS =




cos ψ − sinψ 0
sin ψ cos ψ 0

0 0 1


 ,

eRBa =




cos βB − sinβB 0
sinβB cos βB 0

0 0 1


 ,

SRSa =




cos βS − sin βS 0
sinβS cos βS 0

0 0 1


 .

第2类拉格朗日方程为
d
dt

(
∂L

∂q̇i

)− ∂L

∂qi

= Qi, i = 1, · · · , 6, (1)

其中: qi为广义坐标, Qi为广义坐标qi对应的广义力,
拉格朗日函数L = T − V ,这里T为系统总动能, V为

系统总势能.对于平流层卫星系统而言,取q = [q1



232 控 制 理 论 与 应 用 第 31卷

· · · q6]T = [x y z α β ψS]T,这里x, y, z为球系绳

点在惯性坐标系下的位移.

球附加惯性力Fadd = −m′[ẍ ÿ z̈]T,其中m′为附

加惯性系数,其作用点矢径为rB = (x, y, z)T. 球浮力
B = [0 0 −B]T,其中B = mBgB+ mTgT+ mSgS

为根据浮重平衡确定的浮力大小,其作用点矢径为
rB. 由假设5)并考虑到球呈对称结构,可略去侧向气
动力. 于是有球气动力

AB =




AB1

AB2

0


 =



−QBSBCBx cos βB

−QBSBCBx sinβB

0


 ,

其中: QB为球的动压,大小为0.5ρBV 2
B , ρB为球所在

高度的空气密度, VB为气球的空速, CBx为球阻力系

数, SB为球等效面积,球气动力作用点矢径为rB.

由于气动帆厚度远小于其宽度和长度,只考虑其
侧向气动力. 于是有帆气动力

AS =




AS1

AS2

0


 =




QSSSCSy sin(ψ + βS)
−QSSSCSy cos(ψ + βS)

0


 ,

式中: QS为帆的动压,其大小为0.5ρSV
2
S , ρS为帆所在

高度空气密度, VS为帆的空速; CSy = CSCβS为帆的

侧力系数,这里CSC为帆侧力系数斜率, SS为气动帆

主翼等效面积.这里需要指出的是,气动帆正常工作
时气流角有限,取−10◦ < βS < 10◦. AS作用点矢径

rA S = rS + eRSrOA =


x + xOA cos ψ − l sinα cos β

y + xOA sinψ + l sinβ

z + zOA + l cos α cos β


 ,

其中: rS为气动帆系绳点矢径, rOA为气动帆系绳点

到帆气动中心的矢径, l为系绳长度.

根据方向舵的结构特点,同样只考虑其侧向气动
力,于是可得方向舵气动力

AR =QSSR
eRS

SRSa[0 − CRy 0]T =


QSSRCRy sin(ψ + βS)
−QSSRCRy cos(ψ + βS)

0


 ,

其中: CRy = CRC(δ +βS)方向舵侧力系数, CRC为方

向舵的侧力系数斜率, δ为舵偏角,位于轴OSxS右为

正, SR为方向舵等效面积,于是上式可进一步化简为

AR = [AR1 AR2 0]T(δ + βS) =


QSSRCRC sin(ψ + βS)
−QSSRCRC cos(ψ + βS)

0


 (δ + βS).

同样地,方向舵的工作角度也很有限,一般取为
−10◦ < βS + δ < 10◦. 气动力AR作用点矢径

rR S = rS + eRSrOR =


x + xOR cos ψ − l sinα cos β

y + xOR sinψ + l sinβ

z + zOR + l cos α cos β


 ,

其中rOR = [xOR 0 zOR]T为气动帆系绳点到方向舵
气动中心的矢径.

根据以上分析,各广义坐标对应广义力为

Qx = −m′ẍ + AB1 + AS1 + AR1(δ + βS),

Qy = −m′ÿ + AB2 + AS2 + AR2(δ + βS),

Qz = −m′z̈ −B,

Qα = −AS1l cos α cos β −
AR2(δ + βS)l cos α cos β,

Qβ = (AS1 sin α sinβ + AS2 cos β)l +

(AR1 sinα + AR2 cos β)(δ + βS)l,

Qψ = (−AS1 sinψ + AS2 cos ψ)xOA +

(−AR1 sinψ + AR2 cos ψ)(δ + βS)xOR.

气球动能TB = mBṙT
B ṙB/2 = mB(ẋ2 + ẏ2 + ż2)/2,

气球势能VB = −mBgT
BrB = −mBgBz,其中gB =

(0, 0, gB)T为气球重力加速度矢量在地面系中的表示.

系绳动能TT = (mTṙT
TṙT + ωT

TIOTωT)/2,其中:
mT为系绳质量, rT = (rB + rS)/2为系绳中点OT在

地面系下的矢径, ωT = −(β̇ cos α, α̇, β̇ sinα)T为系
绳角速度, IOT为系绳在地面系下关于系绳中点OT的

惯性张量

IOT =
mTl2

12
(iij)3×3,

其中: i11 = sin2 α + cos2 α cos2 β, i12 = i21 =sinα ·
sinβ cos β, i13 = i31 = − sinα cos α cos2 β, i23 =
i32 = cos α sinβ cos β, i22 = cos2 β, i33 =1−cos2 α·
cos2 β,则有系绳动能

TT =
mT

24
[3(2ẋ−lα̇ cos α cos β+lβ̇ sinα sin β)2+

3(2ẏ + lβ̇ cos β)2 + l2α̇β̇ sin 2α sin 2β+

3(2ż − lα̇ sinα cos β − lβ̇ cos α sinβ)2+

(α̇2 cos2 β + β̇2 − β̇2 sin2 2α cos2 β)l2].

系绳势能VT = −mTgT
TrT,其中gT = (0, 0, gT)T为

系绳中点的重力加速度地面坐标系中的矢量表示.

帆质心在地面系矢径rC = (x− l sinα cos β, y +
l sinβ, z + l cos α cos β + zOC)T,其中zOC为帆系绳

点到帆质心矢径. 则有帆质心速度

ṙC =




ẋ− lα̇ cos α cos β + lβ̇ sinα sinβ

ẏ + lβ̇ cos β

ż − lα̇ sinα cos β − lβ̇ cos α sinβ


 .

气动帆的动能由平动和转动动能两部分组成

TS = (mSṙ
T
CṙC + ωTJω)/2,
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其中J为帆在帆坐标系下关于OS的惯性张量矩阵,考
虑到气动帆关于轴OSxS对称,故有J = (Jij)3×3,其
中J11 = Jx, J13 = J31 = −Jxz, J22 = Jy, J33 = Jz

其余元素为零, ω = (0, 0, r)T, r表示绕轴OSzS的角

速度,且有r = ψ̇,于是有

TS =mS[(ẋ− α̇ cos α cos β + lβ̇ sinα sinβ)2+

(ż − lα̇ sinα cos β − lβ̇ cos α sinβ)2+

(ẏ + lβ̇ cos β)2]/2 + Jzψ̇
2/2.

气动帆势能VS = −mSg
T
S rC,其中gS = (0, 0,

gS)T为气动帆所在高度重力加速度在地面系中表示.

综上所述，可得拉格朗日函数

L =(TB + TT + TS)− (VB + VT + VS) =

[12mB(ẋ2 + ẏ2 + ż2) + (3mT + 12mS)·
(2ẏ + lβ̇ cos β)2 + 12Jzψ̇

2
S + (3mT + 12mS)·

(2ẋ− α̇ cos α cos β + lβ̇ sinα sinβ)2+

(2ż − lα̇ sinα cos β − lβ̇ cos α sinβ)2·
(3mT + 12mS) + mTl2(α̇2 cos 2β + β̇2−
β̇2 sin2 2α cos2 β) + mTl2α̇β̇ sin 2α sin 2β+

24mBgBz + 12mTgT(2z + l cos α cos β)+

24mSgS(z + l cos α cos β + zOC)]/24.

根据式(1)可将系统动力学方程写成

H(q)q̈ + N(q, q̇) = bδ, (2)

其中: N(q, q̇) = (n1, · · · , n6)T, b = (AR1, AR2, 0,

−AR1l cos α cos β, (AR1 sinα sinβ + AR2 cos β)l,
−(AR1 sinψ − AR2 cos ψ)xOR)T, H(q) = (hij)6×6

且有hij = hji,其非零元素为h11 =h22 =h33 =mB+
mT + mS + m′, h44 = (mS + mT/3)l2 cos2 β, h55 =
(6mT + 12mS −mT sin2 2α cos2 β)l2/12, h66 = Jz,
h14 = −(mT/2 + mS)l cos α cos β, h15 = (mT/2 +
mS)l sinα sinβ, h25 = (mT/2 + mS)l cos β, h34 =
−(mT/2 + mS)l sinα cos β, h35 = −(mT/2 +
mS) l cos α sinβ, h45 = − (mTl2 sin 2α sin 2β)/24.
N(q, q̇)中各元素为

n1 = (α̇2 sinα cos β + 2α̇β̇ cos α sinβ + β̇2 sinα ·
cos β)(mT/2+mS)l−(AB1+AS1+AR1βS),

n2 = −(β̇2 sinβ)(mT/2 + mS)l − (AB2 + AS2 +

AR2βS),

n3 = −(α̇2 cos α cos β − 2α̇β̇ sin α sinβ +

β̇2 cos α cos β)(mT/2 + mS)l + B −
mBgB −mTgT −mSgS,

n4 = −[(4mT + 12mS)α̇β̇ sin 2β + (AS1 + AR1)l ·
cos α cos β+mTβ̇2(4 cos2 α cos2 β−1) ·

sin 2α]l2/12 + [(mTgT + 2mSgS) ·
sinα cos β]l/2,

n5 = [(4mT+8mT cos2 α+24mS)α̇2 sin β cos β+

4mTα̇β̇ sin 4α cos2 β + mTβ̇ sin2 2α ·
sin 2β]l2/24−(AS1+AR1βS)l sinα sin β−
(AS2 + AR2βS)l cos β +

(mSgS + mTgT/2)l cos α sinβ,

n6 = (AS1 sinψ −AS2 cos ψ)xOA +

(AR1 sinψ −AR2 cos ψ)βSxOR.

3 控控控制制制器器器分分分步步步设设设计计计(Hierarchical controller)
为实现平流层卫星在经度方向的轨迹跟踪问题,

最直接的办法是根据输入输出反馈线性化方法设计

相应控制器[17]. 令c̄ = (0, 1, 0, 0, 0, 0),则有ÿ = c̄q̈,
将式(2)代入其中可得

ÿ = c̄H−1(−N + bδ) = −c̄H−1N + c̄H−1bδ. (3)

然而当系统处于稳定状态(α = 0, β = 0, ψ = 0)时,

[c̄H−1b]α=β=ψ=0 =

(b2h55 − b5h25)/(h22h55 − h2
25) =

[AR2(mT/2 + mS)l2 −AR2l(mT/2+

mS)l]/[(mB + mT + mS + m′)(mT/2+

mS)l2 − (mT/2 + mS)2l2] = 0,

其中b2和b5为这时向量b中第2和第5个元素.这表明
此时系统不可控.实际上平流层卫星系统要求工作在
平衡点附近并最终稳定于平衡点,因而无法由式(3)利
用输入输出线性化方法直接设计所需的控制律.

考虑到气球处于浮重平衡状态时,有系绳垂直方
向的分力恒定,这样系绳拉力可转化为系绳偏角. 在
所定义的系绳偏角中, α表征纬度方向的角度,而β为

经度方向的角度,因而气球的轨迹跟踪问题可以转化
为系绳偏角β的跟踪问题.系绳偏角β源于球和帆的相

对运动,也就是说球和帆上的气动力控制着系绳偏角
的变化. 同时气动帆上的作用力主要体现在帆面的垂
直方向上(这里将气动帆近似处理为平板模型),而这
方向的气动力与气动帆的偏航角有关,这样系绳偏角
β的跟踪问题可进一步转化为气动帆偏航角的跟踪问

题,而气动帆的操纵依赖于方向舵的控制.更重要的
是,基于平流层卫星飞行原理划分的“舵控制帆”、
“帆控制绳”和“绳控制球”这3个子系统的控制设
计均不存在如同式(3)中控制项系数为零的情况,也就
是说反馈线性化方法可以用来实施子系统的控制设

计.根据上述分析不难看出整个系统的控制器设计可
分3步:首先由球轨迹跟踪控制器跟踪球经度方向的
轨迹yd;再由系绳偏角控制器跟踪系绳偏角βd;最后
设计帆偏航角控制器来跟踪偏航角ψd.
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3.1 球球球轨轨轨迹迹迹跟跟跟踪踪踪控控控制制制器器器(Tracking controller of
balloon trajectory)
假设球经度方向期望轨迹yd具有光滑连续导数

ẏd, ÿd,
...
y d,

....
y d. 对球受力分析,可知系绳在y方向的

分力为

Ty = Mÿ + AB2, (4)

其中M = (mB + m′). 设计控制律

Ty =M [ÿ+kd1(ẏd−ẏ)+kp1(yd−y)] + AB2, (5)

将其代入式(4)可得

ÿd − ÿ + kd1(ẏd − ẏ) + kp1(yd − y)] = 0.

当kd1 > 0, kp1 > 0时 有y → yd, ẏ → ẏd, t →∞.
球在竖直方向受力平衡,即有系绳拉力在z方向的分

量为Tz = mTgT + mSgS. 再由几何关系式tanβ =
Ty/Tz可得实现控制律(5)的期望系绳偏角

βd = arctan(M∆1/(mTgT + mSgS)), (6)

其中∆1 = ÿ+kd1(ẏd− ẏ)+kp1(yd−y)+(AB2/M).

3.2 系系系绳绳绳偏偏偏角角角控控控制制制器器器(Controller of sideslip angle
of tether)
由式(2)可以看出, β与ψ都与帆气动力AS1和AS2

有关. 于是此部分控制设计可分为两个阶段: 首先通
过βd求出期望的气动力,再根据气动力和帆偏航角的
关系推导出ψd.

惯性矩阵H的第6行和第6列均只有一个元素,可
按矩阵分块的方式将整个系统分为两个子系统:{

H1q̈1 + n1(q1, q̇1, q2, q̇2) = b1δ,

H2q̈2 + N2(q1, q̇1, q2, q̇2) = b2δ,
(7)

其中: H1 = (hij)5×5, q1 = (x, y, z, α, β)T, q2 = ψS.
作用于系绳的气动力有帆气动力和舵气动力,其中帆
气动力远大于舵气动力,在分析q1的动态时可只考虑

帆气动力,即认为b1δ为零. 考虑到ψS + βS的值很小,
在控制律设计时以ĀS来代替,则有ĀS = −QSSSCSy.
再令N1(q1, q̇1, q2, q̇2) = N̄1(q1, q̇1)− b̄1ĀS,有

H1q̈1 + N̄1(q1, q̇1) = b̄1ĀS, (8)

其中: N̄1(q1, q̇1) = (n̄1, · · · , n̄5)T, b̄1 = (0, 1, 0, 0,

l cos β)T.

n̄1 = (α̇2 sinα cos β + 2α̇β̇ cos α sinβ +

β̇2 sinα cos β)(mT/2 + mS)l −AB1,

n̄2 = −(mT/2 + mS)β̇2 sinβl −AB2,

n̄3 = −(α̇2 cos α cos β − 2α̇β̇ sin α sinβ +

β̇2 cos α cos β)(mT/2 + mS)l + B −
mBgB −mTgT −mSgS,

n̄4 = −[(4mT + 12mS)lα̇β̇ sin 2β +

(6mTgT + 12mSgS) sin α cos β +

mTlβ̇2(4 cos2 α cos2 β − 1) sin 2α]l/12,

n̄5 = [(4mT+8mT cos2 α+24mS)α̇2 sinβ cos β +

4mTα̇β̇ sin 4α cos2 β + mTβ̇ sin2 2α sin 2β] ·
l2/24 + (mSgS + mTgT/2)l cos α sinβ.

令c = (0, 0, 0, 0, 1)T则有β̈ = cTq̈1,代入式(8)得

β̈ = −cTH−1
1 N̄1 + cTH−1

1 b̄1ĀS. (9)

设计帆气动力

Ad
S = (cTH−1

1 N̄1 + ∆2)/(cTH−1
1 b̄1), (10)

其中:

β̇d =
M(mTgT + mSgS)∆3

[M 2∆2
1 + (mTgT + mSgS)2]

,

β̈d =
M(mTgT + mSgS)∆4

M 2∆2
1 + (mTgT + mSgS)2

−
M 2(mTgT + mSgS)∆1∆3

(M 2∆2
1 + (mTgT + mSgS)2)2

,

∆2 = β̈d + kd2(β̇d − β̇) + kp2(βd − β),

∆3 =
...
y d − (k2

d1 − kp1)(ẏd − ẏ)− kd1kp1(yd − y),

∆4 =
....
y d + kd2(k2

d2 − 2kp2)(ẏd − ẏ) +

kp2(k2
d2 − kp2)(yd − y).

将Ad
S代替式(9)中的ĀS可得

β̈d − β̈ + kd2(β̇d − β̇) + kp2(βd − β) = 0. (11)

在kd2 > 0, kp2 > 0时有β → βd, β̇ → β̇d, t →∞.

帆期望偏航角ψd可通过其与气动力ĀS的关系获

得. 由气动帆侧力系数定义CSy = 2πβS,可得ĀS =
−QSSSCSy = −2πβSQSSS,进而解得

βS = −ĀS/(2πQSSS), (12)

其中QS = ρSV
2
S∞/2为帆动压, ρS为帆所在高度空气

密度, VS∞ =
√

a2 + b2为帆空速, a = uSe − V20gx,

b = vSe − V20gy, SS为帆等效面积.再根据帆气流角
定义,有βS = arctan 2(vS − V20y, uS − V20x),即

tanβS = tan[(vS − V20y)/(uS − V20x)], (13)

其中: uS, vS为帆沿OSxS轴和OSyS轴速度, V20x, V20y

为帆沿OSxS轴和OSyS轴风速,且有投影关系uS =
uSe cos ψ + vSe sinψ, vS = −uSe sinψ + vSe cos ψ,

V20x = V20gx cos ψ + V20gy sinψ, V20y = V20gx sinψ

+ V20gy cos ψ,其中: uSe, vSe为帆在惯性系下沿x轴

和y轴速度, V20gx, V20gy为帆在惯性系下沿x轴和y轴

风速.联立式(11)–(13)得tanβS = (b−a tanψ)/(a+
b tanψ),解之可得

ψ = arctan(b/a)− ĀS/(2πQSSS). (14)

由上式即得ψS + βS = arctan(b/a). 系统工作时纬
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度方向的气流起主导作用(V20gy¿V20gx),故有b¿a,
即arctan(b/a) ≈ 0,也就有ψS + βS ≈ 0,进而说明
了式(7)第1个方程简化为式(8)时用ĀS来代替AS的合

理性. 用Ad
S代替式(14)中的ĀS,可得帆期望偏航角ψd

与帆期望气动力Ad
S的关系式

ψd = arctan(b/a) + Ad
S/(2πQSSS). (15)

再将式(10)代入上式可得

ψd = arctan(b/a) + (cTH−1
1 N̄1 +

∆2)/(2πQSSSc
TH−1

1 b̄1). (16)

3.3 帆帆帆偏偏偏航航航角角角控控控制制制器器器(Controller of yaw angle of
stratosail)
设计控制律

δ = N2/b2 + H2[ψ̈ + kd3(ψ̇d − ψ̇) +

kp3(ψd − ψ)]/b2, (17)

并将其代入式(2)的第2个方程,可得

ψ̈d − ψ̈ + kd3(ψ̇d − ψ̇) + kp3(ψd − ψ) = 0, (18)

当kd3 > 0, kp3 > 0有ψ → ψd, ψ̇ → ψ̇d, t →∞. 对
式(15)求导,可得

ψ̇d =
aḃ− ȧb

a2 + b2
+

Ȧd
S

2πQSSS

− Ad
SQ̇S

2πQ2
SSS

, (19)

其中:

ȧ = −l(α̇2 sinα cos β + 2α̇β̇ cos α sinβ +

β̇2 sinα cos β),

ḃ = −lβ̇2 sinβ,

Ȧd
S =−[(k2

d2−kp2)(β̇d−β̇) cos β+kd2kp2(βd −
β) cos β + β̇∆2 sinβ]/ cos2 β,

Q̇S = (ȧa + ḃb)(a2 + b2)−
1
2 ρSVS∞.

对式(19)再进行求导可得

ψ̈d =
ab̈−äb

a2+b2
+

Äd
S

2πQSSS

− 2(aḃ−ȧb)(aȧ+bḃ)
(a2+b2)2

−

Ȧd
SQ̇S

πQ2
SSS

− Ad
SQ̈S

2πSSQ2
S

+
Ad

SQ̇
2
S

πQ3
SSS

, (20)

其中:

ä = −(α̇ cos α cos β − 3α̇2β̇ sinα sin β +

3α̇β2 cos α cos β − β̇3 sinα sinβ)l,

b̈ = −lβ̇3 cos β,

Q̈S =ρSVS∞[(äa+b̈b+2ȧḃ)(a2+b2)−
1
2 + (ȧa+

ḃb)2(a2 + b2)−
3
2 ] + ρ3

S(ȧa + ḃb)2(a2 + b2),

Äd
S = [kd2(k2

d2 − 2kp2)(β̇d − β̇) + kp2(β̇d −
β)(k2

d2 − kp2 − 2kd2β̇ tanβ)]/ cos β −
2β̇ sinβ(k2

d2 − kp2)(β̇d − β̇)/ cos2 β +

[∆2 sinβ cos β + (1 + sin2 β)β̇2]∆2/ cos3 β.

这样通过构造控制器(5)(10)和(17),最终实现了平
流层卫星的轨迹控制.相应地在控制器参数的选择上,
应保证帆偏航角跟踪控制器的响应速度最快,绳偏角
跟踪控制器的响应速度次之,球轨迹跟踪控制器的响
应速度最慢. 这里设计帆偏航角跟踪控制器参数kp3

和kd3使其闭环系统频率为个位数的数量级,设计绳
偏角跟踪控制器参数kp2和kd2使其闭环系统频率为

10−1的数量级,设计球轨迹跟踪控制器参数kp1和kd1

使其闭环系统频率为10−2的数量级.

需要指出的是,所设计的控制器中,系统变量q中

的y, β, ψ均受控,而未受控变量为x, z, α. 其中x和

α反映平流层卫星在纬度方向的运动情况,由系统的
工作原理可知卫星在纬度方向的运动主要由大气环

流决定,也就是说稳定的大气环流可以保证x和α的状

态稳定. 由气球的浮重平衡可知其高度取决于球净浮
力,因而定量的球内气体可保证气球高度稳定,具体
说就是当气球高度变化时,恒定的净浮力会使气球趋
于稳定高度,本文主要考虑平流层卫星经度方向上的
轨道控制,其高度方向的控制问题不在研究范围内.

4 仿仿仿真真真(Simulations)
控制气动帆在10000 s内使球由轨道偏南1 km处运

动到预定轨道上来. 根据期望轨迹连续可导的要求,
基于双曲正切函数的耗时ts从A点机动到B点的轨迹
为

yd(t) = [(PA − PB) tanh(10t/ts − 5)]/2 +

(PA + PB)/2,

其中PA, PB分别为点A, B的位置.从而有控制期望轨
迹

yd(t) = −500 tanh(10−3t− 5) + 500. (21)

仿真参数见表1.

表 1 仿真参数
Table 1 Simulation parameters

mB = 4430 kg mT = 22.5 kg

mS = 90 kg gB = 9.694m/s2

gT = 9.718m/s2 gS = 9.740m/s2

ρB = 0.00846 kg/m3 ρS = 0.00846 kg/m3

SB = 6496.3m2 SS = 6.05m2

l = 15000m m′ = 2215 kg

JZ = 226.9 kg ·m2 xOA = −0.686m

物理参数

xOR = −3.43m B = 44040N

CBx = 0.5 CSC = 2π rad−1

CRC = 2π rad−1 V35 = 30m/s气动参数

V20 = 5m/s

球跟踪控制器参数 kd1 = 0.02, kp1 = 0.0001

绳偏角控制器参数 kd2 = 0.4, kp2 = 0.04控制参数

帆跟踪控制器参数 kd3 = 4, kp3 = 4



236 控 制 理 论 与 应 用 第 31卷

初始值: x(0) = 0 m, y(0) = 1000 m, z(0) =
35000 m, α(0) = 0 rad, β(0) = 0 rad, ψ(0) = 0 rad,
ẋ(0) = 30 m/s, ẏ(0) = 0 m/s, ż(0) = 0 m/s, α̇(0) =
0 rad/s, β̇(0) = 0 rad/s, ψ̇(0) = 0 rad/s.

仿真结果如图2所示. 图2(a)表明系统的最大跟踪
误差在1 m左右,对于1 km的总位移来说,误差在可容
许的范围之内,这说明球轨迹跟踪控制器设计合理.
图2(b)的上部为平流层卫星沿x方向的轨迹,平流层卫
星在稳定大气环流的作用下持续向前飞行,图中仿真
结果正体现了这一飞行特点;从图2(b)的下部可看出
平流层卫星的高度在35 km上有极小的波动但最终稳
定在这一高度上,其纵坐标为相对于初始高度35 km
的高度变化,结果表明高度尽管不受控,但浮重平衡
条件下平流层卫星的高度依然能够保持稳定. 图2(c)
为系绳倾角的变化情况,在恒定的大气环境下,系绳
倾角经小幅度摆动最终趋于稳定,实际上小幅度的摆
动源于轨道控制过程中气动帆的气动力在卫星前进

方向上的分力,该分力随跟踪误差趋于零而逐渐消失,
故而系绳倾角能最终保持稳定. 图2(d)反映系绳偏角
的跟踪情况,其结果表明所设计的绳偏角控制器有效
以及相应控制器参数的合理性. 图2(e)为帆偏角的跟
踪情况,结果验证了帆偏航角控制器有效以及相应控
制器参数的合理性. 图2(f)为舵偏角的输出情况,其峰
值在− 0.6◦左右,完全符合舵在小角度下工作的条件.
以上仿真结果表明本文提出的平流层卫星动力学模

型合理有效,基于3个串联子系统的平流层卫星轨道
跟踪控制器性能良好.

(a)

(b)

(c)

(d)

(e)

(f)

图 2 轨道控制结果

Fig. 2 The results of orbit control

5 结结结论论论(Conclusions)
针对平流层卫星环纬度的轨道控制问题,本文根

据第2类Lagrange方程建立了六自由度的动力学方程.
在根据系统整体动力学方程无法直接应用输入输出

线性化方法设计舵偏角控制律实现平流层卫星经向

轨迹跟踪的情况下,从系统的工作原理出发,提出了
基于3个串联子系统的控制器来实现方向舵到卫星经
度方向轨迹的控制方法. 仿真结果表明所提出的控制
器合理有效. 作为实现平流层卫星轨迹控制的下一步,
关于系统建模中的参数不确定性和外部干扰的控制

问题将继而展开.
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