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平流层卫星的建模与控制系统设计

常晓飞，杨　韬，符文星，闫　杰
（西北工业大学 航天学院，７１００７２西安）

摘　要：为减小控制力在传递过程中的偏差与时滞对轨迹控制精度的影响，对平流层卫星控制系统进行设
计．针对系统构成建立了轨迹控制器和气球系统的经向运行模型，基于滑模变结构控制方法，根据气球南北
方向的实际指令位置和指令位置的偏差，采用指数趋近律和边界层削抖的方法，设计出轨迹控制器的控制系

统．仿真结果表明，采用该方法的轨迹控制器，可以有效克服系绳带来扰动和时滞的影响，完成平流层卫星的
东西方向运动控制，控制误差约８０ｍ．
关键词：平流层卫星；轨迹控制器；滑模变结构控制
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　　平流层通常指距地面８～５０ｋｍ的高空区域．
该区域气流的移动基本在水平方向上，温度基本

为常数，有着稳定的气象条件和良好的电磁特

性［１］．平流浮空器运行在２０～３５ｋｍ的平流层中，
通过携带不同的有效载荷，完成数据通讯、地面观

测、战场监控等任务，具有滞空时间长、覆盖面积

广、生存能力强、观测分辨率高、成本较低等优

点［２］．因此，世界各国纷纷投入大量的人力物力，

开展平流层浮空器的可行性研究论证及试验［３］．
目前，平流层浮空器发展有两个方向：飞艇和

高空气球．飞艇由于其结构和蒙皮质量相对较大，
难以飞到２０ｋｍ以上的高度，并且飞行中需要采
用螺旋桨等产生控制力，完成定点悬停和机动控

制，能耗问题成为制约其有控飞行的瓶颈因素；高

空气球具有结构简单、能耗较低的优点，但由于不

能进行轨迹控制，只能随风漂浮，一般仅用于大气

研究等领域．
１９９９年美国 ＧｌｏｂａｌＡｅｒｏｓｐａｃｅ公司提出了平

流层卫星系统的概念．该系统在传统高空气球的
基础上，增加轨迹控制器实现运动轨迹的控制，使

其在平流层内沿特定轨道绕地球运动，类似卫星



的运行轨道，故称为平流层卫星［４］，具有成本低、

能耗低等优点．
本文针对平流层卫星的工作特点，建立系统

的经向运动模型．针对系绳带来的时滞和耦合特
性，基于滑模变结构控制设计了控制系统，并进行

了不同条件下的仿真验证．

１　平流层卫星构成及运行环境
平流层卫星由超压氦气球、有效载荷、系绳、

轨迹控制器等组成［５］（如图１所示）．
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图１　平流层卫星的系统构成

　　平流层中温度随高度增加而上升，逆温结构
使得平流层大气稳定，风向主要为东西方向，风速

大小随着高度而发生变化［６］．大气密度随着海拔
的升高而逐渐减小．
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图２　ＡｌｉｃｅＳｐｒｉｎｇｓ平均风速轮廓线（１９８３年１月）

　　从图中可以看出，平流层在２０、３５ｋｍ之间，
存在一个较大的风速偏差；而通过对大气密度的

统计可知，海拔 ２０ｋｍ处的大气密度约为海拔
３５ｋｍ处的１０倍．

平流层卫星的巧妙之处在于控制器和气球之

间通过一根长约１５ｋｍ的系绳连接，将其轨迹控
制器置于一个较低高度，利用不同海拔高度的风

速差和密度差产生控制力，这种轨迹控制方法几

乎不需要消耗能源，是一种新的轨迹控制思想，为

平流层浮空器以较低的能耗实现轨迹控制提供了

可能性［７－８］．

２　平流层卫星经向运动模型
平流层卫星系统通过系绳将气球和轨迹控制

器连接起来，三者的运动相互作用、相互约束，构

成了一个由气球－系绳－轨迹控制器三者组成的
多体柔性约束系统．在设计轨迹控制器的控制系
统时，主要考虑气球经向的受力情况和运动情况．
２１　系统假设

平流层卫星是一个复杂系统，为了便于研究，

有必要在符合实际情况的基础上对整个系统以及

运行环境进行一些假设．
１）仅考虑气球在南北方向的受力情况和运

动状态，忽略气球质量变化．
２）根据气象数据分析，气球工作高度的经向

风很小，假设为零；忽略垂直对流；同时，不考虑大

地的曲率和旋转．
３）气球在工作高度处于超压状态，因此假设

气球受力的作用点集中在气球质心，忽略气球弹

性形变；忽略吊舱对气球气动力的影响；忽略附加

惯性力的影响．
４）忽略系绳在传递牵引力过程中对牵引力

大小和方向的改变，将系绳的影响作为牵引力的

干扰来进行考虑．
５）在设计轨迹控制器时，将其机体重心位于

远离机体与系绳悬挂点的下方，使其具有良好的

静稳定性，假设机体纵轴与水平面平行，机翼与水

平面垂直；假设轨迹控制器处于瞬时平衡状态．
２２　坐标系定义

为了分析系统的受力和运动情况，定义几个

相关的坐标系．
２２１　地面坐标系（ｏＥ－ｘＥｙＥｚＥ）

坐标原点为初始位置在地面的投影点．ｏＥｘＥ
轴在水平面，向东为正；ｏＥｙＥ轴垂直地面，向上为
正；ｏＥｚＥ轴指向为正南．在此，认为地面坐标系为
惯性系．
２２．２　球体坐标系（ｏＢ－ｘＢｙＢｚＢ）

坐标原点ｏＢ位于气球质心，３个轴的方向与
地面坐标系相同．
２２３　机体坐标系（ｏＣ－ｘＣｂｙＣｂｚＣｂ）

坐标原点ｏＣ在轨迹控制器质心，ｏＣｘＣｂ轴沿纵
轴方向指向机头，ｏＣｙＣｂ轴位于机体纵向对称平面
内，向上为正，ｏＣｚＣｂ轴构成右手直角坐标系．由上
述假设可知，轨迹控制器与地面惯性坐标系之间

的关系，只存在一个偏航角ψＣ．
２２４　速度坐标系（ｏＣ－ｘＣｖｙＣｖｚＣｖ）

速度坐标系原点 ｏＣ取在轨迹控制器质心，
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ｏＣｘＣｖ轴指向速度方向为正，ｏＣｙＣｖ轴位于机体纵向
对称平面内，向上为正，ｏＣｚＣｖ轴组成右手直角坐标
系．考虑到ｏＣｘＣｖ轴与水平面平行，则机体坐标系和
速度坐标系间的相对关系可用侧滑角βＣ来描述，
可以用来求解轨迹控制产生的气动力大小．
２３　轨迹控制器气动受力分析

轨迹控制器飞行在系绳的下端，通过控制舵

偏角，调整其空中姿态，改变翼面受到的气动力的

大小和方向，从而达到改变系绳张力的目的．
２３１　平衡侧滑角求解

通过对轨迹控制器外形吹风数据的分析可以

发现，在侧滑角和舵偏角较小的情况下，偏航力矩

系数的线性度较好，可以认为偏航力矩系数与侧

滑角和偏航角成线性关系．根据瞬时平衡假设，求
解出平衡侧滑角．平衡侧滑角的求解公式为

β＝－
ｍδｙｙ
ｍβｙ
δｙ≈ｋδｙ．

２３２　气动力分析
根据对气动数据的分析，轨迹控制器在侧滑

角较小的姿态下，阻力系数基本为常值，侧向力系

数对侧滑角基本呈线性关系．即
ＣＣｘ≈ａ，

ＣＣｚ≈ｂ１β＋ｐ０ ＝ｂ１ｋδｙ＋ｂ０．
　　由于忽略了垂直对流，则轨迹控制器受到的
气动力均在水平平面，图３给出了气动力分解示
意图．
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图３　轨迹控制器气动力受力分析

　　图中，κＣ为轨迹控制器处的风速偏角，其定
义为风向与正东方向的偏角．根据轨迹控制器的
平衡假设，可知其对空速度即为当地高度的风速，

其方向与风向相反，则轨迹控制器受到的气动阻

力方向与对空速度相反，侧向力方向垂直于对空

速度，指向对空速度的右侧．侧向力和阻力的计算
公式为

ＸＣ ＝ＣｘｑＳ＝
１
２ρＶ

２
ＣＣｘＳ，

ＺＣ ＝ＣｚｑＳ＝
１
２ρＶ

２
ＣＣｚ{ Ｓ．

（１）

２３３　轨迹控制器受力分析
轨迹控制器受到重力、系绳拉力和气动力的

作用，３个力的合力为零．在地面坐标系中列出在
经向方向的受力平衡方程为

Ｔｚ＝ＸＣｓｉｎκＣ －ＺＣｃｏｓκＣ． （２）
式中：Ｔｚ为轨迹控制器与系绳连接处系绳张力矢
量在地面坐标系ｚ轴的分量．
２４　气球经向运动方程

气球在南北方向的受力主要包括轨迹控制器

产生的牵引力，以及气球运动所受到的气动力．根
据假设，气球工作高度的南北方向风速为零，即气

球对空速度等于对地速度，则气球在南北方向的

运动方程为

ｍＢ̈ｚ＝Ｔｚ－
１
２ｓｉｇｎ（ｚ

·
）ρＢＣＢＤＳＢｚ

·２． （３）

式中：ρＢ为气球飞行高度的大气密度；ＣＢＤ为气球
系统的阻力系数；ＳＢ为气球系统的有效参考面积．

将式（１）、（２）代入到式（３）中，整理可得

ｍＢ̈ｚ＝－
１
２ｂ１ｋρＣＶ

２
ＣＳＣｃｏｓκＣδｙ＋

　　　　　 １２ρＣＶ
２
ＣＳＣ（ａｓｉｎκＣ －ｂ０ｃｏｓκＣ）－

　　　　　 １２ｓｉｇｎ（ｚ
·
）ρＢＣＢＤＳＢｚ

·２．

　　选取ｘ＝ ｘ１ ｘ[ ]２
Ｔ ＝ ｚ ｚ[ ]· Ｔ，则系统模型

转换为

ｘ１ ＝ｘ２，

ｘ２ ＝－
１
２ｍＢ
ｂ１ｋρＣＶ

２
ＣＳＣｃｏｓκＣ ×δｙ＋

　　　　 １
２ｍＢ
ρＣＶ

２
ＣＳＣ（ａｓｉｎκＣ －ｂ０ｃｏｓκＣ）－

　　　　 １
２ｍＢ
ｓｉｇｎ（ｚ·）ρＢＣＢＤＳＢｘ

２
２． （４）

３　基于滑膜变结构的控制系统
平流层卫星依靠系绳传递轨迹控制器的侧向

力来控制气球的经向运动．系绳受到重力和气动
力的影响，控制力在传递的过程中会出现大小和

角度的偏差，并且会造成控制效果存在明显的时

滞现象．另外，由于系统在飞行过程中会受到气动
湍流或阵风等各种干扰的影响，使得系统中存在

大量不确定因素．综上所述，控制时滞、控制随机
扰动和状态参数的不确定性，是轨迹控制系统设

计时面临的难题．
滑模变结构控制对系统参数的时变规律、非

线性程度以及外界干扰等不需要精确的数学模

型，并且对系统内部的耦合不必做专门解耦［９］．
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其控制特性能够迫使系统在一定特性下沿规定的

状态轨迹做小幅高频的运动．当系统进入滑动模
态后，它对系统参数及扰动变化反应迟钝，始终沿

着设定滑模面运动，具有很强鲁棒性［１０－１１］，加之

其算法简单，易于实现，从而为强滞后的不确定系

统的控制问题提供了较好的解决途径．
３１　滑动模态面的选取

设期望的气球经向位置和速度为 ｘ ＝
ｘ１ ｘ[ ]２

Ｔ ＝ ｚ ｚ·[ ] Ｔ，取其偏差来设计线性

滑动模态面为

ｓ（ｘ）＝Ｋ（ｘ１－ｘ１）＋（ｘ２－ｘ２）＝

Ｋ（ｚ－ｚ）＋（ｚ·－ｚ·）． （５）
３２　变结构控制律的设计

本文基于指数趋近律方法设计控制律，并采

用边界层的方法来削弱抖动，得到的滑膜变结构

控制律为

Ｋ（ｚ·－ｚ·）＋（ｚ¨－ｚ̈）＝－ εｓ
｜ｓ｜＋ξ

－ｋｓ．（６）

　　结合式（４）～式（６），可以推导出轨迹控制器
的期望舵偏角为

　δｙ ＝
２ｍＢ

ｋｂ１ρＣＶ
２
ＣＳＣｃｏｓκＣ

εｓ
｜ｓ｜＋ξ

＋ｋｓ－ｚ̈ ＋Ｋ（ｚ·－ｚ·( )）＋
　　　 １

ｋｂ１ρＣＶ
２
ＣＳＣｃｏｓκＣ

（（ρＣＶ
２
ＣＳＣ（ａｓｉｎκＣ －

　　　ｂ０ｃｏｓκＣ）－ｓｉｇｎ（ｚ
·
）ρＢＣＢＤＳＢｚ

·２））．

４　仿真验证
假设仿真开始时刻，系统处于平衡状态，目标

是控制轨迹控制器拖动气球向正南方向移动

２０００ｍ．
仿真参数为：氦气球的高度为３５ｋｍ，质量为

３１０ｋｇ，参考面积１８２５ｍ２；系绳长度为１２ｋｍ；轨
迹控制器的参考面积为 １２２ ｍ２；风场为 Ａｌｉｃｅ
Ｓｐｒｉｎｇｓ地区１９８３年１月的风场模型；控制系统舵
偏限幅为８°，滑模变结构的控制参数 Ｋ＝０１５，
ｋ＝１０，ε＝０００４，ξ＝００１，ＰＩＤ控制器的参数
为Ｋｐ ＝０００５，Ｋｉ＝０００００１５，Ｋｄ ＝００００５．

由于轨迹控制器对气球的控制作用是通过系

绳传递的，因此，在传递过程中不可避免地会对控

制效果产生延时和扰动．为了检验滑模变结构控
制器的控制效果，在模型中添加了延时和控制扰

动．设定延时效果４０ｓ，控制扰动是将控制侧向力
进行±５０％的随机拉偏，并将仿真结果与 ＰＩＤ控
制的结果进行了对比．图４给出了仿真对比结果．
　　从仿真结果的对比可以看出，当控制作用存
在延时及控制扰动的情况下，虽然造成气球侧向

位置出现震荡，但精度依然很高，定位偏差

＜８０ｍ．与ＰＩＤ控制相比较，气球机动调整时运
行平稳，超调量很小，抗干扰能力强．
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图４　轨迹控制器仿真结果

５　结　论
１）平流层卫星利用气球和轨迹控制器之间

的风速差和密度差来产生控制力，为以较低的能

耗完成轨迹控制提供了一种解决方法．但系绳在
传递控制力的过程中，产生时滞和随机扰动，影响

其轨迹控制精度．本文在合理假设的基础上，建立
了经向运动模型；针对系绳带来的扰动和时滞，基

于滑模变结构控制设计出轨迹控制器的控制

系统．
２）采用轨迹控制器和系绳系统，可以实现对

平流层卫星南北方向运动的稳定控制，确保其沿

东西方向轨道运动．
３）采用滑模变结构控制的轨迹控制器控制

系统，能够较好地克服了控制延时和扰动对控制

造成的偏差．
４）和ＰＩＤ控制比较，机动调整过程和定点保

持过程的动态性能和稳态性能良好，机动速度约
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为２ｍ／ｓ，控制偏差＜８０ｍ．
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