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摘 要: 针对具有模型不确定和未知外部干扰的自治飞艇,提出了直接自适应模糊路径跟踪控制方法. 该方法由

路径跟踪控制和自适应模糊控制两部分组成. 首先基于飞艇的平面运动模型设计路径跟踪控制律,包括制导律计

算、偏航角跟踪和速度控制 3部分;然后构造直接自适应模糊控制器逼近路径跟踪控制律中的不确定项.稳定性分析

证明所设计的控制律能使飞艇跟踪给定的期望路径,跟踪误差收敛到原点的小邻域内.仿真结果验证了所提出方法

的有效性.
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Direct-adaptive fuzzy path following control for an autonomous airship
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Abstract: A direct-adaptive fuzzy path following control method for an autonomous airship is presented, which comprises

path following control and adaptive fuzzy control. Firstly, based on the planar dynamic model of the airship, the path

following control is designed consisting of guidance law, yaw tracking and velocity control. Then, a direct-adaptive fuzzy

controller is constructed to approximate the unknown terms caused by system model uncertainties and external disturbances.

It is proved that the proposed controller can make the airship track the desired path and force the tracking error to converge

to a small neighborhood of the origin. Simulation results show the effectiveness of the proposed method.
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0 引引引 言言言

飞艇属于浮空器,是利用轻于空气的气体提供升

力的航空器. 与飞机相比,飞艇具有垂直起降、载荷能

力大、驻空时间长等优点. 近年来开始得到人们的重

新重视,特别是可以作为通讯平台长期驻留、具有广

阔军事和民用前景的平流层飞艇已成为近期各国研

究的热点[1-3].

飞艇的运动控制包括轨迹跟踪控制和路径跟踪

控制[4]. 轨迹跟踪是指控制飞艇跟踪以时间为参考的

期望轨迹[5],主要的设计方法有反步法[6]和轨迹线性

化控制方法[7]等;路径跟踪对于期望位置无时间跟踪

要求, 它控制飞艇以设计速度跟踪期望的几何路径.

由于飞艇体积大、运动缓慢且通常为欠驱动布局,路

径跟踪控制更适合于飞艇系统,主要的设计方法有反

步法[8-9]和制导路径跟踪理论[10]等. 飞艇的飞行高度

主要由副气囊充放气进行调节,这导致其质量和惯量

等模型参数随高度不同而变化. 此外,由于飞艇的飞

行速度与风速在同一个数量级,设计控制时必须考虑

风场等外部环境因素的干扰,但是目前飞艇运动控制

设计中还较少考虑上述不确定因素.

本文以飞艇的平面运动为对象, 研究了含模型

不确定和未知外部干扰时多输入多输出非线性欠驱

动系统的路径跟踪问题, 提出了一种直接自适应模

糊路径跟踪控制方法. 综合基于制导的路径跟踪理

论[11-13]和反步法等设计理想的路径跟踪控制,根据模

糊逻辑系统对未知非线性函数的逼近能力,构造自适

收稿日期: 2012-11-10；修回日期: 2013-04-01.

基金项目: 国家自然科学基金项目(61074010, 61203022)；中国博士后科学基金项目(2013M540840).

作者简介: 郑泽伟(1984−),男,博士,从事飞行控制的研究；霍伟(1951−),男,教授,博士生导师,从事非线性控制、智

能控制等研究.



第 3期 郑泽伟等: 自治飞艇直接自适应模糊路径跟踪控制 419

应模糊控制器去逼近利用系统标称值计算出的路径

跟踪控制律与理想控制律间的误差. 稳定性分析表明

了直接自适应模糊路径跟踪控制闭环系统跟踪误差

的收敛性.

1 问问问题题题描描描述述述

飞艇采用传统椭球体构型,沿纵轴对称,吊舱位

于艇囊下方,推力系统由两个装在吊舱两侧的螺旋桨

组成, 可产生飞艇前飞所需推力, 飞艇方向由尾部方

向舵控制,结构如图 1所示.
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图 1 飞艇结构

以飞艇体积中心𝑂为原点建立艇体坐标系 (BRF)

𝑂𝑥𝑦, 𝑂𝑥轴指向艇首, 𝑂𝑦轴指向飞艇右侧.以地面某

固定点𝑂𝑔为原点建立地面坐标系 (ERF)𝑂𝑔𝑥𝑔𝑦𝑔, 见

图 1, 𝑂𝑔𝑥𝑔轴指向北, 𝑂𝑔𝑦𝑔轴指向东. 由文献 [14-16]

可知飞艇平面运动模型如下: 运动学方程为⎡⎢⎣ 𝜓̇

𝑥̇

𝑦̇

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 1 0 0

0 cos𝜓 − sin𝜓

0 sin𝜓 cos𝜓

⎤⎥⎦
⎡⎢⎣ 𝑟

𝑢

𝑣

⎤⎥⎦ , (1)

动力学方程为⎡⎢⎣ 𝑚𝑟 0 0

0 𝑚𝑢 0

0 0 𝑚𝑣

⎤⎥⎦
⎡⎢⎣ 𝑟̇

𝑢̇

𝑣̇

⎤⎥⎦ =

⎡⎢⎣ 𝑚𝑢𝑣𝑢𝑣

𝑚𝑣𝑣𝑟

−𝑚𝑢𝑢𝑟

⎤⎥⎦−

⎡⎢⎣ 𝑑𝑟𝑟

𝑑𝑢𝑢

𝑑𝑣𝑣

⎤⎥⎦+

⎡⎢⎣ 𝜏1

𝜏2

0

⎤⎥⎦+

⎡⎢⎣ 𝛿𝑟

𝛿𝑢

𝛿𝑣

⎤⎥⎦ . (2)

其中: 𝜻 = [𝑥, 𝑦]T为飞艇的平面位置, 即𝑂点在ERF

中的坐标; {𝜓, 𝑟}为飞艇偏航角和角速度,即𝑂𝑥轴相

对于𝑂𝑔𝑥𝑔轴的旋转角和角速度; {𝑢, 𝑣}为在BRF中

的𝑂点速度; 𝑚𝑖 > 0 (𝑖 = 𝑟, 𝑢, 𝑣,下同)为飞艇对应方

向的惯量和质量; 𝑑𝑖 > 0为飞艇粘性耗散系数 (气动

阻力系数), 𝑚𝑖和 𝑑𝑖为常数且已经包含了由于飞艇加

速运动带动空气运动而反作用到自身上的附加质量,

𝑚𝑢𝑣 ≜ 𝑚𝑢−𝑚𝑣; {𝜏1, 𝜏2}分别为飞艇方向舵偏转所产
生的控制力矩和推进螺旋桨产生的控制力; 𝛿𝑖为风场

和飞艇纵向运动的耦合等干扰项.因为该飞艇在平面

内有 3个运动自由度但只有 2个独立控制量,所以为

欠驱动系统.

通常情况下,飞艇的质量、惯量和所受外部干扰

等均不是精确已知的, 本文假设 𝑘𝑖(𝑘 = 𝑚, 𝑑, 𝛿)满足

如下条件.

条件 1 𝑘𝑖 = 𝑘0𝑖 +Δ𝑘𝑖,其已知标称值为 𝑘0𝑖 ,未知

部分Δ𝑘𝑖具有已知上界,即存在已知常数Δ𝑘𝑖 > 0,使

得 ∣Δ𝑘𝑖∣ ⩽ Δ𝑘𝑖.

自治飞艇路径跟踪控制问题可以描述为:对于给

定二阶可微几何路径 𝜻𝑐(𝜛) = [𝑥𝑐(𝜛), 𝑦𝑐(𝜛)]T ∈ 𝑹2,

其中𝜛 ∈ 𝑹为路径参数, 在存在模型不确定和未

知外部干扰的情况下, 设计控制 {𝜏1, 𝜏2}使飞艇以期
望速度𝑢𝑐 > 0前飞, 且其位置最终收敛到期望路径

𝜻𝑐(𝜛)上,即 ∥𝜻 − 𝜻𝑐(𝜛)∥ → 0.

2 路路路径径径跟跟跟踪踪踪控控控制制制设设设计计计

飞艇路径跟踪控制方法由制导律计算、偏航角

跟踪和速度控制 3部分组成: 制导律计算部分通过扩

展基于制导的路径跟踪理论计算出期望偏航角𝜓𝑐;偏

航角跟踪部分利用反步法实现偏航角跟踪;速度控制

部分实现期望速度𝑢𝑐的跟踪控制. 下面给出每个控

制部分的详细设计.

2.1 制制制导导导律律律计计计算算算

将飞艇模型 (1)中位置运动学部分写为

𝜻 =

[
cos𝜓 − sin𝜓

sin𝜓 cos𝜓

][
𝑢

𝑣

]
≜ 𝑹(𝜓)

[
𝑢

𝑣

]
. (3)

以期望路径上的点 𝜻𝑐(𝜛)为原点定义路径坐标系

(PPF): 𝑥𝑐轴沿 𝜻𝑐(𝜛)切向, 𝑦𝑐垂直𝑥𝑐指向右侧. 可得

由ERF到PPF的旋转角度为

𝜓𝑝 = arctan(𝑦′𝑐(𝜛)/𝑥′𝑐(𝜛)), (4)

其中 (⋅)′𝑐 ≜ d(⋅)𝑐/d𝜛. 𝜻与 𝜻𝑐(𝜛)间位置误差表示在

PPF中为

𝜺 = [𝑠, 𝑒]T = 𝑹T(𝜓𝑝)(𝜻 − 𝜻𝑐(𝜛)). (5)

其中: 𝑠为前向跟踪误差, 𝑒为横向跟踪误差[12]. 由式

(5)得到 𝜺 → 0 ⇔ ∥𝜻 − 𝜻𝑐(𝜛)∥ → 0,从而位置控制目

标转化为设计控制使得 𝜺 → 0.

参考式 (3),期望运动满足

𝜻𝑐 = 𝑹(𝜓𝑝)

[
𝑢𝑝

0

]
, (6)

其中 [𝑢𝑝, 0]
T为将PPF相对于ERF的运动速度投影到

PPF中的向量. 定义Lyapunov函数

𝑉𝜀 = 𝜺T𝜺/2. (7)

假设当𝜓 = 𝜓𝑐时飞艇到达期望路径 𝜻𝑐(𝜛). 将

𝑉𝜀沿 𝜺求导[12]得

𝑉̇𝜀 = 𝜺T𝑹T(𝜓𝑝)(𝜻 − 𝜻𝑐) =

𝑠(𝑢 cos(𝜓𝑐 − 𝜓𝑝)− 𝑣 sin(𝜓𝑐 − 𝜓𝑝)− 𝑢𝑝)+

𝑒(𝑢 sin(𝜓𝑐 − 𝜓𝑝) + 𝑣 cos(𝜓𝑐 − 𝜓𝑝)). (8)

由式 (6)可知𝑢𝑝 = 𝜛̇
√
𝑥′2𝑐 + 𝑦′2𝑐 ,选取

𝜛̇ =
𝑢 cos(𝜓𝑐 − 𝜓𝑝)− 𝑣 sin(𝜓𝑐 − 𝜓𝑝) + 𝑘𝑠𝑠√

𝑥′2𝑐 + 𝑦′2𝑐
, (9)
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𝜓𝑐 = 𝜓𝑝 + arctan(−𝑒/𝑘𝑒)− arctan(𝑣/𝑢), (10)

其中 {𝑘𝑠, 𝑘𝑒} > 0为控制参数. 代入式 (8)得

𝑉̇𝜀 = −𝑘𝑠𝑠2 − 𝜆𝑈𝑒2.

其中

𝜆 ≜ 𝑢

∣𝑢∣√𝑒2 + 𝑘2𝑒
, 𝑈 ≜

√
𝑢2 + 𝑣2.

因此当𝑢 > 0时, 𝑉̇𝜀负定, 位置误差 𝜺全局渐近收敛.

对比基于制导的路径跟踪理论[12]可知, 本文通过在

式 (10)中添加侧滑角补偿项 arctan(𝑣/𝑢)对该理论进

行了扩展.

2.2 偏偏偏航航航角角角跟跟跟踪踪踪

制导律计算部分给出了期望偏航角𝜓𝑐的计算方

法, 本节将设计控制 𝜏1使得飞艇偏航角𝜓与𝜓𝑐的跟

踪误差为零. 以下给出基于反步法的设计步骤.

Step 1: 定义偏航角跟踪误差𝜓𝑒 = 𝜓 − 𝜓𝑐,选取

Lyapunov函数

𝑉𝜓 =
1

2
𝜓2
𝑒 . (11)

求导得 𝑉̇𝜓 = 𝜓𝑒(𝑟 − 𝜓̇𝑐),因此若偏航角速度满足

𝑟 = 𝑟𝑐 ≜ −𝑘𝜓1𝜓𝑒 + 𝜓̇𝑐, (12)

其中 𝑘𝜓1 > 0为控制参数,则有 𝑉̇𝜓 = −𝑘𝜓1𝜓2
𝑒 ⩽ 0.

Step 2: 定义偏航角速度跟踪误差 𝑟𝑒 = 𝑟 − 𝑟𝑐,选

取Lyapunov函数

𝑉𝑟 = 𝑉𝜓 +
1

2
𝑟2𝑒 . (13)

求导得

𝑉̇𝑟 = 𝜓𝑒(𝑟𝑒 + 𝑟𝑐 − 𝜓̇𝑐) + 𝑟𝑒(𝑟̇ − 𝑟̇𝑐) =

− 𝑘𝜓1𝜓
2
𝑒 + 𝜓𝑒𝑟𝑒 + 𝑟𝑒((𝑚𝑢𝑣𝑢𝑣−

𝑑𝑟𝑟 + 𝜏1 + 𝛿𝑟)/𝑚𝑟 − 𝑟̇𝑐), (14)

因此若设计 𝜏1等于理想控制

𝜏∗1 ≜ −𝑚𝑢𝑣𝑢𝑣 + 𝑑𝑟𝑟 − 𝛿𝑟 +𝑚𝑟𝜚−𝑚𝑟𝑘𝜓2𝑟𝑒, (15)

其中 𝜚 ≜ 𝑟̇𝑐 − 𝜓𝑒, 𝑘𝜓2 > 0为控制参数,则有

𝑉̇𝑟 = −𝑘𝜓1𝜓2
𝑒 − 𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 ⩽ 0,

所以姿态误差 {𝜓𝑒, 𝑟𝑒}收敛到零.

2.3 速速速度度度控控控制制制

本节将设计控制 𝜏2使得飞艇前向速度𝑢与期望

速度𝑢𝑐的跟踪误差为零. 定义速度跟踪误差𝑢𝑒 = 𝑢−
𝑢𝑐,选取Lyapunov函数

𝑉𝑢 =
1

2
𝑢2𝑒. (16)

求导得

𝑉̇𝑢 = 𝑢𝑒((𝑚𝑣𝑣𝑟 − 𝑑𝑢𝑢+ 𝜏2 + 𝛿𝑢)/𝑚𝑢 − 𝑢̇𝑐), (17)

因此若设计 𝜏2等于理想控制

𝜏∗2 ≜ −𝑚𝑢𝑘𝑢𝑢𝑒 −𝑚𝑣𝑣𝑟 + 𝑑𝑢𝑢− 𝛿𝑢 +𝑚𝑢𝑢̇𝑐, (18)

其中 𝑘𝑢 > 0为控制参数,则有 𝑉̇𝑢 = −𝑘𝑢𝑢2𝑒负定,所以

速度误差𝑢𝑒收敛到零.

3 直直直接接接自自自适适适应应应模模模糊糊糊控控控制制制设设设计计计

因为求出的控制律 (15)和 (18)中含有未知的模

型不确定和外部干扰, 所以不能实施.本文采用自适

应模糊逻辑系统逼近控制律中的未知项,使得所施加

的控制逼近理想控制律 (15)和 (18).

利用假设条件 1, 将式 (15)和 (18)改写为标称值

与不确定项之和,有

𝜏∗1 = 𝜏1 + 𝜎1, 𝜏
∗
2 = 𝜏2 + 𝜎2. (19)

其中

𝜏1 = −𝑚0
𝑢𝑣𝑢𝑣 + 𝑑0𝑟𝑟 − 𝛿0𝑟 +𝑚0

𝑟𝜚−𝑚0
𝑟𝑘𝜓2𝑟𝑒,

𝜎1 = −Δ𝑚𝑢𝑣𝑢𝑣 +Δ𝑑𝑟𝑟 −Δ𝛿𝑟 +Δ𝑚𝑟𝜚,

𝜏2 = −𝑚0
𝑢𝑘𝑢𝑢𝑒 −𝑚0

𝑣𝑣𝑟 + 𝑑0𝑢𝑢− 𝛿0𝑢 +𝑚0
𝑢𝑢̇𝑐,

𝜎2 = −Δ𝑚𝑣𝑣𝑟 +Δ𝑑𝑢𝑢−Δ𝛿𝑢 +Δ𝑚𝑢𝑢̇𝑐,

𝑚0
𝑢𝑣 ≜ 𝑚0

𝑢 −𝑚0
𝑣, Δ𝑚𝑢𝑣 ≜ Δ𝑚𝑢 −Δ𝑚𝑣.

3.1 模模模糊糊糊控控控制制制设设设计计计

自适应模糊逻辑系统采用的规则库形如[17]

𝑅𝑙 : 若 𝑥̂1为𝐹 𝑙1, 𝑥̂2为𝐹 𝑙2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑥̂𝑛为𝐹 𝑙𝑛,

则 𝑦为𝐺𝑙, 𝑙 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ ,𝑚.
其中: 𝑚为规则库中模糊规则数, 𝒙̂ = [𝑥̂1, 𝑥̂2, ⋅ ⋅ ⋅ ,
𝑥̂𝑛]

T为𝒙 = [𝑥1, 𝑥2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑥𝑛]T模糊化后所得的模糊变
量, 𝑦为输出语言变量, 𝐹 𝑙𝑗(𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑛)和𝐺𝑙均为

模糊集合, 其对应的隶属函数𝜇𝑙𝐹𝑗
(𝑥𝑗)和𝜇𝑙𝐺(𝑦)均取

为高斯型. 采用单值模糊产生器、中心平均模糊消除

器和乘积推理规则,模糊逻辑系统输出[17]可以表示为

𝑓(𝒙∣Θ) = ΘTΓ (𝒙). (20)

其中: Θ=[𝜃1, 𝜃2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝜃𝑚]T, 𝜃𝑙=𝑦𝑙为𝜇𝑙𝐺(𝑦)取最大值

时对应的点; Γ (𝒙)=[𝛾1(𝒙), 𝛾2(𝒙), ⋅ ⋅ ⋅ , 𝛾𝑚(𝒙)]T, 𝛾𝑙(𝒙)

=

𝑛∏
𝑗=1

𝜇𝑙𝐹𝑗
(𝑥𝑗)

/ 𝑚∑
𝑗=1

𝑛∏
𝑗=1

𝜇𝑙𝐹𝑗
(𝑥𝑗)为模糊基函数. 定义𝒙𝑓

= [𝑢, 𝑣, 𝑟, 𝜓𝑒]
T,利用两个形如式 (20)的模糊逻辑系统

构成模糊控制器

𝜏𝑐1 = 𝑓(𝒙𝑓 ∣Θ1) = ΘT
1 Γ 1(𝒙𝑓 ),

𝜏𝑐2 = 𝑓(𝒙𝑓 ∣Θ2) = ΘT
2 Γ 2(𝒙𝑓 ) (21)

来逼近未知项 {𝜎1, 𝜎2}. 取实际执行的控制律为

𝜏1 = 𝜏1 + 𝜏𝑐1 + 𝜏𝑠1, 𝜏2 = 𝜏2 + 𝜏𝑐2 + 𝜏𝑠2, (22)

其中 {𝜏𝑠1, 𝜏𝑠2}为待设计的监督控制.

对于偏航角跟踪监督控制 𝜏𝑠1, 将 𝜏1代入式 (14)

得

𝑉̇𝑟 ⩽ −𝑘𝜓1𝜓2
𝑒 −

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

(𝜏𝑐1 + 𝜏𝑠1 − 𝜎1).

(23)

记𝜎1的界的估计值为
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𝜎1 = (∣𝑚0
𝑢𝑣∣+Δ𝑚𝑢𝑣)∣𝑢𝑣∣+ (∣𝑑0𝑟∣+Δ𝑑𝑟)∣𝑟∣+

(∣𝛿0𝑟 ∣+Δ𝛿𝑟) + (∣𝑚0
𝑟∣+Δ𝑚𝑟)∣𝜚∣,

则可设计监督控制 𝜏𝑠1为

𝜏𝑠1 = −𝐼∗1 sgn(𝑟𝑒)(𝜎1 + ∣𝜏𝑐1∣). (24)

其中: 当𝑉𝑟 > 𝑉𝑟(𝑉𝑟 > 0为设计参数)时, 𝐼∗1 = 1,否则

𝐼∗1 = 0. 因此当𝑉𝑟 > 𝑉𝑟时,式 (23)变为 𝑉̇𝑟 ⩽ −𝑘𝜓1𝜓2
𝑒

−𝑚0
𝑟𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒/𝑚𝑟 ⩽ 0, 从而经过有限时间后总有𝑉𝑟 ⩽

𝑉𝑟 <∞,故𝑉𝑟有界.

由式 (24)可见, 仅当误差函数𝑉𝑟大于正常数𝑉𝑟

时,监督控制才非零,即带有模糊控制器 𝜏𝑐1的闭环系

统如果性能良好,则误差不会大 (𝑉𝑟 ⩽ 𝑉𝑟),此时监督

控制为零;反之,如果闭环系统趋于不稳定 (𝑉𝑟 > 𝑉𝑟),

则监督控制才开始工作以迫使𝑉𝑟 ⩽ 𝑉𝑟. 这样, 𝜏𝑠1便

相当于一个监督器. 同样方法可以计算速度控制部分

的监督控制为

𝜏𝑠2 = −𝐼∗2 sgn(𝑢𝑒)(𝜎2 + ∣𝜏𝑐2∣). (25)

其中: 若𝑉𝑢 > 𝑉𝑢 (𝑉𝑢 > 0为设计参数),则 𝐼∗2 = 1,否

则 𝐼∗2 = 0; 𝜎2 = (∣𝑚0
𝑢∣+Δ𝑚𝑢)∣𝑣𝑟∣+ (∣𝑑0𝑢∣+Δ𝑑𝑢)∣𝑢∣+

(∣𝛿0𝑢∣+Δ𝛿𝑢)+(∣𝑚0
𝑢∣+Δ𝑚𝑢)∣𝑢̇𝑐∣.当𝑉𝑢 > 𝑉𝑢时,式 (17)

变为 𝑉̇𝑢 ⩽ −𝑚0
𝑢𝑘𝑢𝑢

2
𝑒/𝑚𝑢 ⩽ 0, 从而经过有限时间后

总有𝑉𝑢 ⩽ 𝑉𝑢 <∞,故𝑉𝑢有界.

3.2 模模模糊糊糊自自自适适适应应应算算算法法法

记𝒙𝑓在有界集𝑀𝒙𝑓
中变化, 假设 ∥Θ𝑗∥ ⩽ 𝑀Θ𝑗

(𝑗 = 1, 2,𝑀Θ𝑗由设计者取定),定义最优参数估计值

Θ∗
𝑗 = argmin

∥Θ𝑗∥⩽𝑀Θ𝑗

[ sup
𝒙𝑓⊆𝑀𝒙𝑓

∣𝑓(𝒙𝑓 ∣Θ𝑗)− 𝜎𝑗 ∣], (26)

最小近似误差

𝜔∗
𝑗 = Θ∗T

𝑗 Γ 𝑗(𝒙𝑓 )− 𝜎𝑗 . (27)

为了实现路径跟踪并保证参数有界,参数Θ1的

自适应律选为

Θ̇1 =

⎧⎨⎩

𝛾1𝑟𝑒Γ 1(𝒙𝑓 ), ∥Θ1∥ < 𝑀Θ1 或

∥Θ1∥ =𝑀Θ1且 𝑟𝑒Θ
T
1 Γ 1(𝒙𝑓 ) ⩽ 0;

𝛾1𝑟𝑒(𝐼𝑚 −Θ1Θ
T
1 /∥Θ1∥2)Γ 1(𝒙𝑓 ),

∥Θ1∥ =𝑀Θ1且 𝑟𝑒Θ
T
1 Γ 1(𝒙𝑓 ) > 0.

(28)

其中 𝛾1 > 0. 参数Θ2的自适应律选为

Θ̇2 =

⎧⎨⎩

𝛾2𝑢𝑒Γ 2(𝒙𝑓 ), ∥Θ2∥ < 𝑀Θ2 或

∥Θ2∥ =𝑀Θ2且𝑢𝑒Θ
T
2 Γ 2(𝒙𝑓 ) ⩽ 0;

𝛾2𝑢𝑒

(
𝐼𝑚 − Θ2Θ

T
2

∥Θ2∥2
)
Γ 2(𝒙𝑓 ),

∥Θ2∥ =𝑀Θ2且𝑢𝑒Θ
T
2 Γ 2(𝒙𝑓 ) > 0.

(29)

其中 𝛾2 > 0.

4 稳稳稳定定定性性性分分分析析析

通过以下定理保证所设计路径跟踪控制器的性

能.

定理 1 考虑由式 (1)和 (2)描述的飞艇平面运

动模型,在模型不确定和未知外部干扰满足条件 1的

前提下,若路径参数更新律为

𝜛̇ =
𝑢 cos(𝜓 − 𝜓𝑝)− 𝑣 sin(𝜓 − 𝜓𝑝) + 𝑘𝑠𝑠√

𝑥′2𝑐 + 𝑦′2𝑐
, (30)

由式 (10)计算期望偏航角𝜓𝑐, 采用式 (22)直接自适

应模糊控制律.其中: {𝜏1, 𝜏2}由式 (19)确定, {𝜏𝑐1, 𝜏𝑐2}
由式 (21)确定, {𝜏𝑠1, 𝜏𝑠2}分别由式 (24)和 (25)确定,

参数自适应律为式 (28)和 (29),选取控制器参数满足

4(𝜑− 𝛽1)(1− 𝛽2)𝑘𝜓1 ⩾ 𝑘𝑒𝑈, (31)

𝜑 ∈ (0, 1), 𝛽1 ∈ (0, 𝜑), 𝛽2 ∈ (0, 1)由设计者取定. 则

有:

1) ∥Θ𝑗∥ ⩽𝑀Θ𝑗 , 𝑗 = 1, 2,且有⎧⎨⎩
∥∥∥[ 𝜓

𝑟

]∥∥∥ ⩽
∥∥∥[ 𝜓𝑐

𝑟𝑐

]∥∥∥+

√
2𝑉𝑟,

∥𝑢∥ ⩽ ∥𝑢𝑐∥+
√

2𝑉𝑢.

(32)

2) ∥𝜏𝑗∥ ⩽ ∥𝜏𝑗∥+ ∥𝜎𝑗∥+ 2𝑀Θ𝑗 , 𝑗 = 1, 2.

3)对于所有的 𝑡 ⩾ 0,有

w 𝑡

0
∥𝒙𝑒∥2d𝜏 ⩽

𝑉 (0) + sup
𝑡⩾0

𝑉 (𝑡) +
1

4

w 𝑡

0
∥𝝎∥d𝜏

𝜆1 − 1/𝜆22
. (33)

其中: 跟踪误差𝒙𝑒 = [𝑠, 𝑒, 𝜓𝑒, 𝑟𝑒, 𝑢𝑒]
T, 𝜆1 = min{𝑘𝑠,

𝜆𝑈𝛽1, 𝑘𝜓1𝛽2,𝑚
0
𝑟𝑘𝜓2/𝑚𝑟,𝑚

0
𝑢𝑘𝑢/𝑚𝑢}, 𝜆2 = min{𝑚𝑟,

𝑚𝑢}, 𝝎 = [0, 0, 0, 𝜔∗
1 , 𝜔

∗
2 ]

T. 若𝝎 ∈ 𝐿2,则 lim
𝑡→∞

𝒙𝑒 = 0.

证证证明明明 1)为了证明 ∥Θ1∥ ⩽ 𝑀Θ1 , 取𝑉Θ1 =

ΘT
1 Θ1/2. 若式 (28)第 1行成立, 则当 ∥Θ1∥ ⩽ 𝑀Θ1

或 ∥Θ1∥ = 𝑀Θ1时, 𝑉̇Θ1 = 𝛾1𝑟𝑒Θ
T
1 Γ 1(𝒙𝑓 ) ⩽ 0, 即

总可保证 ∥Θ1∥ ⩽ 𝑀Θ1
; 若式 (28)第 2行成立, 则有

∥Θ1∥ =𝑀Θ1和

𝑉̇Θ1 =

𝛾1𝑟𝑒Θ
T
1 Γ 1(𝒙𝑓 )− 𝛾1𝑟𝑒

∥Θ1∥2ΘT
1 Γ 1(𝒙𝑓 )

∥Θ1∥2 ≡ 0

成立,即 ∥Θ1∥ ⩽𝑀Θ1 . 同理可证 ∥Θ2∥ ⩽𝑀Θ2 .

控制器设计过程中已证𝑉𝑟 ⩽ 𝑉𝑟, 𝑉𝑢 ⩽ 𝑉𝑢, 故

∥[𝜓𝑒, 𝑟𝑒]T∥ ⩽
√

2𝑉𝑟, ∥𝑢𝑒∥ ⩽
√

2𝑉𝑢,即式 (32)成立.

2)由 𝜏𝑐𝑗各分量的定义式 (21)可知, 它们是Θ𝑗

中元素的加权平均, 有 ∥𝜏𝑐𝑗∥ ⩽ 𝑀Θ𝑗 , 因此由式 (22),

(24)和 (25)可得 ∥𝜏𝑗∥ ⩽ ∥𝜏1∥+ ∥𝜎𝑗∥+ 2𝑀Θ𝑗
.

3)对于偏航角跟踪参数自适应律, 定义参数误

差Φ1 = Θ∗
1 −Θ1,选取Lyapunov函数

𝑉 ∗
𝑟 = 𝑉𝑟 +

1

2𝛾1𝑚𝑟
ΦT

1 Φ1. (34)

对式 (34)求导并考虑 𝑟𝑒𝜏𝑠1 ⩽ 0,有

𝑉̇ ∗
𝑟 ⩽− 𝑘𝜓1𝜓

2
𝑒 −

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒+

𝑟𝑒
𝑚𝑟

(𝜏𝑐1 + 𝜏𝑠1 − 𝜎1)− 1

𝛾1𝑚𝑟
ΦT

1 Θ̇1 ⩽
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− 𝑘𝜓1𝜓
2
𝑒 −

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒+

𝑟𝑒
𝑚𝑟

(ΦT
1 Γ 1(𝒙𝑓 ) + 𝜔∗

1)−
1

𝛾1𝑚𝑟
ΦT

1 Θ̇1. (35)

当 Θ̇1取式 (28)第 1式时,由式 (35)有

𝑉̇ ∗
𝑟 ⩽ −𝑘𝜓1𝜓2

𝑒 −
𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1 ; (36)

当 Θ̇1取式 (28)第 2式时,由式 (35)有

𝑉̇ ∗
𝑟 ⩽− 𝑘𝜓1𝜓

2
𝑒 −

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1+

𝑟𝑒
𝑚𝑟

ΦT
1

Θ1Θ
T
1

∥Θ1∥2 Γ 1(𝒙𝑒).

此时有

ΦT
1 Θ1 = (Θ∗

1 −Θ1)
TΘ1 =

(∥Θ∗
1∥2 − ∥Θ1∥2 − ∥Θ1 −Θ∗

1∥2)/2 =

(∥Θ∗
1∥2 −𝑀2

Θ1
− ∥Θ1 −Θ∗

1∥2)/2 ⩽ 0,

所以同样有式 (36)成立.

采用同样方法分析速度控制参数自适应律.定义

参数误差Φ2 = Θ∗
2 −Θ2,选取Lyapunov函数

𝑉 ∗
𝑢 = 𝑉𝑢 +

1

2𝛾2𝑚𝑢
ΦT

2 Φ2. (37)

将式 (37)求导并考虑𝑢𝑒𝜏𝑠2 ⩽ 0,得到

𝑉̇ ∗
𝑢 ⩽ −𝑚

0
𝑢

𝑚𝑢
𝑘𝑢𝑢

2
𝑒 +

𝑢𝑒
𝑚𝑢

𝜔∗
2 . (38)

选取Lyapunov函数𝑉 = 𝑉𝜀 + 𝑉 ∗
𝑟 + 𝑉 ∗

𝑢 , 对𝑉 求

导并按式 (30)更新路径参数,结合式 (8), (10), (36)和

(38)得

𝑉̇ ⩽

𝑠(𝑢 cos(𝜓 − 𝜓𝑝)− 𝑣 sin(𝜓 − 𝜓𝑝)− 𝑢𝑝)+

𝑒(𝑢 sin(𝜓 − 𝜓𝑝) + 𝑣 cos(𝜓 − 𝜓𝑝))−

𝑘𝜓1𝜓
2
𝑒 −

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 −

𝑚0
𝑢

𝑚𝑢
𝑘𝑢𝑢

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1 +

𝑢𝑒
𝑚𝑢

𝜔∗
2 =

− 𝑘𝑠𝑠
2 − 𝜆𝑈𝑒2 cos𝜓𝑒 + 𝜆𝑈𝑘𝑒𝑒 sin𝜓𝑒 − 𝑘𝜓1𝜓

2
𝑒−

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 −

𝑚0
𝑢

𝑚𝑢
𝑘𝑢𝑢

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1 +

𝑢𝑒
𝑚𝑢

𝜔∗
2 .

定义 cos𝜓𝑠 = 𝜑,若

∣𝜓𝑒∣ < ∣𝜓𝑠∣ ∈ (0,π/2), (39)

则 cos𝜓𝑒 > cos𝜓𝑠, ∣ sin𝜓𝑒∣ ⩽ ∣𝜓𝑒∣,从而有
𝑉̇ ⩽

− 𝑘𝑠𝑠
2 − 𝜆𝑈𝜑𝑒2 + 𝜆𝑈𝑘𝑒∣𝑒𝜓𝑒∣ − 𝑘𝜓1𝜓

2
𝑒−

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 −

𝑚0
𝑢

𝑚𝑢
𝑘𝑢𝑢

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1 +

𝑢𝑒
𝑚𝑢

𝜔∗
2 =

− 𝑘𝑠𝑠
2 − 𝜆𝑈𝛽1𝑒

2 + 𝜆𝑈𝑘𝑒∣𝑒𝜓𝑒∣−
𝑘𝜓1𝛽2𝜓

2
𝑒 − 𝜆𝑈(𝜑− 𝛽1)𝑒

2 − 𝑘𝜓1(1− 𝛽2)𝜓
2
𝑒−

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 −

𝑚0
𝑢

𝑚𝑢
𝑘𝑢𝑢

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1 +

𝑢𝑒
𝑚𝑢

𝜔∗
2 ⩽

− 𝑘𝑠𝑠
2 − 𝜆𝑈𝛽1𝑒

2 − 𝑘𝜓1𝛽2𝜓
2
𝑒−

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 −

𝑚0
𝑢

𝑚𝑢
𝑘𝑢𝑢

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1 +

𝑢𝑒
𝑚𝑢

𝜔∗
2−

𝜆(𝑈(𝜑− 𝛽1)𝑒
2 + 𝑘𝑒𝑘𝜓1(1− 𝛽2)𝜓

2
𝑒 − 𝑈𝑘𝑒∣𝑒𝜓𝑒∣) ⩽

− 𝑘𝑠𝑠
2 − 𝜆𝑈𝛽1𝑒

2 − 𝑘𝜓1𝛽2𝜓
2
𝑒−

𝑚0
𝑟

𝑚𝑟
𝑘𝜓2𝑟

2
𝑒 −

𝑚0
𝑢

𝑚𝑢
𝑘𝑢𝑢

2
𝑒 +

𝑟𝑒
𝑚𝑟

𝜔∗
1 +

𝑢𝑒
𝑚𝑢

𝜔∗
2−

𝜆(2
√

(𝜑− 𝛽1)(1− 𝛽2)𝑘𝑒𝑘𝜓1𝑈 − 𝑘𝑒𝑈)∣𝑒𝜓𝑒∣.
若控制参数满足式 (31),则当𝑢 > 0时可得

𝑉̇ ⩽ −𝜆1𝒙T
𝑒 𝒙𝑒 +

1

𝜆2
𝒙T
𝑒 𝝎 ⩽

− (𝜆1 − 1/𝜆22)∥𝒙𝑒∥2 + ∥𝝎∥2/4−( 1

𝜆22
∥𝒙𝑒∥2 − 1

𝜆2
∥𝒙𝑒∥∥𝝎∥+ 1

4
∥𝝎∥2

)
⩽

− (𝜆1 − 1/𝜆22)∥𝒙𝑒∥2 + ∥𝝎∥2/4,
因飞艇质量和惯量参数较大,有𝜆22 ≫ 𝜆1,即𝜆1−1/𝜆22

> 0. 由证明过程 1)可知, 适当选取 {𝑉𝑟, 𝑉𝑢, 𝑢𝑐}可满
足条件 (39)和𝑢 > 0.

将式 (40)积分后可得 (33)成立. 若𝝎 ∈ 𝐿2,则由

式 (33)可知𝒙𝑒 ∈ 𝐿2. 由于飞艇状态、估计参数和

控制量均有界, 由飞艇模型可得 𝒙̇𝑒 ∈ 𝐿∞, 从而有

lim
𝑡→∞

𝒙𝑒 = 0. □

5 仿仿仿真真真分分分析析析

利用Matlab/Simulink对上述欠驱动飞艇自适应

模糊路径跟踪控制方法进行仿真验证. 标称模型选取

文献 [14]中的飞艇参数,即

𝑚0
𝑟 = 12 167.3 kg ⋅m2, 𝑚0

𝑢 = 301.9 kg,

𝑚0
𝑣 = 455.1 kg, 𝑑0𝑟 = 75 kg/s,

𝑑0𝑢 = 50 kg/s, 𝑑0𝑣 = 50 kg/s.

标称外部干扰为

𝛿0𝑟 = 2000, 𝛿0𝑢 = 100, 𝛿0𝑣 = 100.

不确定上界为

Δ𝑚𝑟 = 3000 kg ⋅m2, Δ𝑚𝑢 = 200 kg,

Δ𝑚𝑣 = 200 kg, Δ𝑑𝑟 = 50 kg/s,

Δ𝑑𝑢 = 30 kg/s, Δ𝑑𝑣 = 30 kg/s,

𝛿𝑟 = 2000, 𝛿𝑢 = 100, 𝛿𝑣 = 100.

选取期望跟踪路径为

𝜻𝑐(𝜛) = [500 sin𝜛,−500 cos𝜛]T m,

期望速度为

𝑢𝑐 = 5m/s.

飞艇初始位置为

𝜻0 = [0,−550]T m,

初始速度为

𝑢0 = 4m/s, 𝑣0 = 1m/s,
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初始偏航角和角速度均为零. 控制器参数为

𝑘𝑠 = 0.01, 𝑘𝑒 = 50, 𝑘𝜓1 = 1, 𝑘𝜓2 = 0.5, 𝑘𝑢 = 0.5.

对模糊逻辑系统输入𝒙𝑓 = [𝑥𝑓1, 𝑥𝑓2, ⋅ ⋅ ⋅ , 𝑥𝑓4]T各
分量作一一映射

𝑧𝑗 =
𝑥𝑓𝑗 − 𝑥𝑐𝑗

∣𝑥𝑓𝑗 − 𝑥𝑐𝑗 ∣+ 0.000 1
, 𝑗 = 1, 2, 3,

𝑧4 =
𝑥𝑓4

∣𝑥𝑓4∣+ 0.000 1
,

使得 𝑧𝑗 ∈ (−1, 1), 𝑗 = 1, 2, ⋅ ⋅ ⋅ , 4, 其中𝑥𝑐𝑗为对应期

望值. 对各分量 𝑧𝑗采用 3个模糊语言变量: 𝐹 1
𝑗 (负),

𝐹 2
𝑗 (零), 𝐹 3

𝑗 (正),对应的隶属函数为

𝜇𝐹𝑘
𝑗
= e−

1
2 (

𝑧𝑗−𝜇𝑘
0.25 )2 , 𝑘 = 1, 2, 3.

其中: 𝜇1 = −0.5, 𝜇2 = 0, 𝜇3 = 0.5. 按式 (21)构成模

糊控制器. 自适应参数初值Θ𝑗(0) = 0 (𝑗 = 1, 2),其他

参数为𝑀Θ𝑗 = 1000, 𝛾1 = 1000, 𝛾2 = 10. 利用式 (28)

和 (29)可以确定自适应参数控制律,监督控制启动参

数𝑉𝑟 = 𝑉𝑢 = 1.

仿真时设飞艇参数为

𝑚𝑟 = 13 294.3 kg ⋅ m2, 𝑚𝑢 = 403.8 kg,

𝑚𝑣 = 610.2 kg, 𝑑𝑟 = 86 kg/s,

𝑑𝑢 = 60 kg/s, 𝑑𝑣 = 60 kg/s.

所受干扰为: 𝛿𝑟 = 3000, 𝛿𝑢 = 150, 𝛿𝑣 = 150.

飞艇位置仿真结果如图 2所示,飞艇速度仿真结

果如图 3所示, 图中实线为实际状态轨迹, 虚线为期

望状态轨迹. 控制量如图 4所示.
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图 3 飞艇速度

0 50 100 150 200 250
t/s

0 50 100 150 200 250
t/s

-4

0

4

0

2

4

6

τ
1
/1

0
(N

m
)

3
·

τ
2
/1

0
(N

m
)

2
·

图 4 飞艇控制量

由图 2∼图 4可见,尽管模型中存在较大的不确

定和未知外部干扰,但利用本文所设计的直接自适应

模糊路径跟踪控制器能使飞艇的位置和速度等跟踪

具有良好的控制精度和鲁棒性,且不直接受控的侧向

速度 𝑣有界.

为了比较所设计控制律的效果, 对位置跟踪误

差 {𝑠, 𝑒}进行有、无自适应模糊控制两种情况下的仿
真, 并与经典的 PID控制方法进行对比, 结果见图 5.

由图 5可见,无自适应模糊控制时存在较大的位置跟

踪误差,本文方法相对于 PID控制具有优势.
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图 5 位置跟踪误差

上述仿真结果验证了所提出控制方法的可行性.

6 结结结 论论论

本文针对具有模型不确定和受未知外部干扰的

欠驱动飞艇提出了一种直接自适应模糊平面路径跟

踪控制方法. 该方法将路径跟踪控制与自适应模糊系

统相结合, 使模型不确定和外部干扰得到有效抑制,

实现了对期望路径的跟踪. 稳定性分析表明了直接自

适应模糊路径跟踪控制闭环系统跟踪误差的收敛性.

针对存在模型不确定和外部干扰的六自由度飞艇模

型设计有效的空间路径跟踪控制器是下一阶段的研

究内容.
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