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充液航天器姿态的自适应非线性动态逆控制

祝乐梅　岳宝增
（北京理工大学宇航学院力学系，北京　１０００８１）

摘要　讨论了充液航天器大角度姿态机动自适应非线性动态逆控制设计．推导了航天器－液体晃动耦合系

统动力学方程．采用单摆等效力学模型对液体燃料晃动进行动力学建模．由于充液航天器控制系统的强耦

合非线性，故采用神经网络构造系统的自适应非线性动态逆控制器．通过实际算例对该控制器的跟综性能

进行了测试，结果证明该自适应非线性动态逆控制器在包含液体晃动的情况下仍具有很好的跟综性能．
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引 言

动态逆是通过动态系统的‘逆’的概念来研究

一般非线性控制系统反馈线性化设计的一种方

法［１］．应用研究表明，动态逆是非线性控制中的一
种较为有效的方法［２］，对非线性刚体航天器系统具

有很好的跟踪性能［３］．但是动态逆方法对建模误差
较为敏感，如何提高控制器的鲁棒性一直是难以解

决的问题．文献［２］将神经网络用于补偿动态逆误
差，提高系统的鲁棒性．文献［４］针对微小型飞行
器易受外界干扰，难于控制的特点，在经典 ＰＩＤ控
制的基础上，引入神经网络动态逆方法，设计复合

控制率．文献［５］为战斗机地过失速超机动飞行设
计了一种基于动态逆的神经网络控制器．文献［６］
设计了一种自适应非线性动态逆控制应用于导弹

控制．文献［７］利用ＣＭＡＣ神经网络与 ＰＩＤ控制算
法，提出了一种针对飞行器挠性结构振动的混合控

制方法．文献［８］研究了带液体晃动和柔性附件的
耦合航天器系统在液体燃料耗散和柔性附件扭转

振动的作用下，经历从最小惯量轴到最大惯量轴姿

态转换机动中的混沌动力学行为．本文对带有液体
晃动的航天器应用神经网络动态逆控制进行姿态

控制．

１　充液航天器模型

充液航天器的模型如图１所示．液体晃动部分
用一个单摆模型来描述［３］．图１中各参数定义如

下：

（Ｏ，Ｘｓ，Ｙｓ，Ｚｓ）与刚体航天器固连的参考坐标系
（Ａ，Ｘｆ，Ｙｆ，Ｚｆ）与摆锤固连的参考坐标系
（Ｅ，ＸＩ，ＹＩ，ＺＩ）惯性坐标系

Ｌ　摆锤的方向矢量，‖Ｌ‖＝常数
ｂ　在与刚体航天器固连的坐标系下摆锤的悬

挂位置

图１　将液体晃动等效为单摆的航天器模型

Ｆｉｇ．１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｌａｙｏｕｔｗｉｔｈｆｕｅｌｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｂｙ

ａｓｐｈｅｒｅｏｎａｐｏｌｅ（ｐｅｎｄｕｌｕｍ）

假设刚体航天器和等效为单摆的燃料都是刚

体，其受力如图２所示［３］．其中 Ｔｄ为干扰力矩，Ｆ

ｄ

为干扰力，Ｆｇ为重力，Ｆ

ｅ为火箭推力，Ｔ


ｃｂ为控制力

距，Ｔｆｓ、Ｆ

ｆｓ分别为刚体航天器和液体之间的相互作

用力矩和力．
采用Ｅｕｌａｒ角描述随体坐标系在惯性坐标系

中的定位，为表示方便我们采用 Ｃ代表 ｃｏｓ，Ｓ代表
ｓｉｎ，下标数字表示Ｅｕｌａｒ角标号，可得 Ｅｕｌａｒ角与角
速度之间的关系式如下［３］：
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图２　刚体航天器受力图（ａ），单摆摆锤受力图（ｂ）

Ｆｉｇ．２　Ｆｒｅｅｂｏｄｙｄｉａｇｒａｍｏｆ（ａ）ｓａｔｅｌｌｉｔｅｗｉｔｈｏｕｔｍｏｖｉｎｇｆｕｅｌ

ａｎｄ（ｂ）ｍｏｖｉｎｇｆｕｅｌ

θ
·

＝Ｎ（θ）ω，Ｎ（θ）＝

１ Ｓ１Ｓ２／Ｃ２ Ｃ１Ｓ２／Ｃ２
０ Ｃ１ －Ｓ１
０ Ｓ１／Ｃ２ Ｃ１／Ｃ









２

（１）
可以通过 Ｎ（θ）将所有坐标下的矢量转换为

同一坐标系下．由牛顿定律可得：

ＩＳ
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
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
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
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
ｇｆ （２）

其中Ｆｆｓ＝－Ｆ

ｓｆ，Ｔ

ｓｆ＝－Ｔ


ｆｓ是作用力与反作用力和

作用力矩与反作用力矩．燃料的运动模拟为一个带
有扭转阻尼的单摆，由此得到：

Ｔｆｓ＝ｃ（ω

ｆ－ω


ｓ） （３）

式中，ｃ为液体粘性常数，这里选择为０．４．
为了决定Ｆｆｓ的值我们注意到 ｐ点的加速度可

以描述为摆运动的函数：

ｒｐ＝ｒ

Ａ－Ｌ



ｒｐ
ｔＩ
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同样也可以描述为卫星运动的函数：

ｒｐ＝ｒ
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Ｏ＋ｂ
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两种情况下ｐ点的加速度应该相等，否则摆的
基点将会相对于卫星移动，可得：

Ｆｆｓ
ｍｓ
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＋
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假设卫星和燃料的重力加速度相等（即Ｆｇｓ／ｍｓ
＝Ｆｇｆ／ｍｆ）求解，我们得到：

Ｆｆｓ＝（
１
ｍｓ
＋１ｍｆ
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表１　刚体航天器和燃料的各参数［３］

Ｔａｂｌｅ１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｆｕｅｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

Ｑｕａｎｔｉｔｙ Ｖａｌｕｅ Ｕｎｉｔｓ
ＴａｎｋｒａｄｉｕｓＬ ［０，０，０．２２８］ ［ｍ］
Ｔａｎｋｐｌａｃｅｍｅｎｔｂ ［０，０．４，０］ ［ｍ］
ＥｎｇｉｎｅｆｏｒｃｅＦｅ ［０，５，０］ ［Ｎ］

ＭａｘｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅＴｃ，ｍａｘｐｅｒａｘｉｓ １ ［Ｎｍ］
Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｍａｓｓｍｓ １００ ［ｋｇ］
Ｆｕｅｌｍａｓｓｍｆ ３０ ［ｋｇ］

ＩｎｅｒｔｉａｍａｔｒｉｘｓａｔｅｌｌｉｔｅＩｓ
８．５４２　０．０６５　０．１３６
０．０６５　１０．７６７　０．１９８[ ]０．１３６　０．１９８　８．７２７

［ｋｇｍ２］

ＩｎｅｒｔｉａｍａｔｒｉｘｆｕｅｌＩｆ
１．５６ ０ ０
０ １．５６ ０[ ]０ ０ １．５６

［ｋｇｍ２］

通过Ｍａｔｌａｂ求解得到，充液航天器液体晃动中
各参数随着时间变化曲线如图３所示．（ａ）图第一竖
排是航天器的姿态角随时间的变化情况，第二竖排

是航天器角速度随时间的变化无线，由图我们可以

看出，给航天器增加一个水平方向的推力后，航天器

的姿态角和角速度都产生了振动，但幅度随着时间

变化在减弱．（ａ）图中的第三、第四竖排分别表示储
液罐内液体的姿态角和角速度对时间的变化曲线，

由图我们可以看出液体也产生了振荡，振幅随时间

减少．（ｂ）为液体与航天器之间的作用力和作用力矩
随时间的变化曲线，由图可以看出他们均呈周期性

振荡，振荡幅度一直在减小．（ｃ）图为航天器沿ｘ方
向的姿态角和姿态角的导数之间的变化曲线．

２２３
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图３　充液航天器各变量随时间变化图

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｏｒｖａｌｉｄａｔｉｏｎ－ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｉｍｅｓｔｅｐｖａｒｉａｔｉｏｎ

２　自适应ＮＤＩ控制器设计

２．１　自适应ＮＤＩ控制器设计
充液航天器的力学模型如下：

ｘ
·

＝
θ
·

ω[ ]· ＝
Ｎ（θ）ω

Ｊ－１０′（－ω
 ×Ｊ０′ω

[ ]
）
＋
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

Ｔｃｂ＋

　
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

Ｔｄ＋
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

Ｔｆｓ＋ｂ
×Ｆｆｓ （５）

为了补偿未知动态，我们将建立一个自适应

ＮＤＩ控制器．这个ＮＤＩ控制器采用神经网络识别在
线未知动态，获得一个在线模型，并将定义的在线模

型应用在线性反馈系统中．如果神经网络正确识别
未知动态，逆系统将是正确的，因此控制器将有很好

的控制性能．整体结构的控制器如图４所示［３］．

图４　自适应ＮＤＩ控制器结构图

Ｆｉｇ．４　ＳｔａｎｄａｒｄＮＤＩＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

采用神经网络识别在线未知动态的在线模型

如下，

ｘ
·

ｐｒｅｄ＝
θ
·

ｐｒｅｄ

ω
·[ ]
ｐｒｅｄ

＝
Ｎ（θ）ω

Ｊ－１０′（－ω
 ×Ｊ０′ω

[ ]
）
＋

　
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

Ｔｃ＋
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

ＮＮ（ｘｎｎ，ｔ，Ｔ

ｃｂ） （６）

式中 ｘｎｎ，ｔ是神经网络的输入矢量的一部分．为了采
用非线性动态逆控制我们采用前一个时间段的控

制力矩作为神经网络的输入，

Ｎ～Ｎ（ｘｔ，Ｔ

ｃ，ｔ）＝ＮＮ（ｘ


ｎｎ，ｔ，Ｔ


ｃ，ｔ－１） （７）

可得，

ｘ
·

ｐｒｅｄ＝ｆ（ｘ

）＋ｇ（ｘ）Ｔｃ （８）

式中：

ｆ（ｘ）＝
Ｎ（θ）ω

Ｊ－１０′（－ω
×Ｊ０′ω

[ ]
）
＋
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

ＮＮ（ｘｎｎ，ｔ，Ｔ

ｃ，ｔ－１）

ｇ（ｘ）＝Ｊ－１０′
０３ｘ３( )１

（９）

取Ｅｕｌａｒ角的导数为控制变量 ｙ，可得 ｙ＝θ
·

＝
Ｎ（θ）ω，对ｙ求一阶导数可得，

ｖ＝ｙ＝θ̈＝（Ｎ（θ

）ω）

ｘ
ｘ
·

＝ｌ（ｘ）＋Ｍ（ｘ）Ｔｃｂ （１０）

式中，

Ｍ（ｘ）＝
ｘ
［Ｎ（θ）ω］

０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

ｌ（ｘ）＝
ｘ
［Ｎ（θ）ω］×

　
Ｎ（θ）ω

－Ｊ－１０′（ω
 ×Ｊ０′ω

 ＋ＮＮ（ｘｎｎ，ｔ，Ｔ

ｃ，ｔ－１

[ ]
））

（１１）

可得：

Ｔｃｂ＝Ｍ
－１（ｘ）［ｖ（ｘ）－ｌ（ｘ）］ （１２）

３２３
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矢量 ｖ设计为ＰＤ控制器，

ｖ＝－Ｋｐ（θ
－θｃ）－Ｋｄ（θ

·－θ
·

ｃ） （１３）
其中，

Ｋｐ＝
Ｔｄ／Ｉｓ
２θｓｓ

；　（θｓｓ＝０．０００１ｄｅｇ）

Ｋｄ＝４ζωｎ＝４ζ Ｋ槡 ｐ （１４）

式中，ζ为预期的阻尼比，设为 ０．槡 ５≈０．７．
为了训练神经网络，我们需要获得每组输入向

量的理想输出值．零预测误差的神经网络输出如下：

ｅｐｒｅｄ＝ｘ
·－ｘ

·

ｐｒｅｄ （１５）
即

０＝ｘ
·

－
Ｎ（θ）ω

Ｊ－１０′（－ω
 ×Ｊ０′ω

[{ ）
＋
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

Ｔｃ＋

　
０３ｘ３
Ｊ－１０

[ ]
′

ＮＮ（ｘｎｎ，Ｔ

ｃ） ] }ｄｅｓ

可得

ＮＮ（ｘｎｎ，Ｔ

ｃ）ｄｅｓ＝Ｊ０′ω

· ＋（ω ×Ｊ０′ω

）－Ｔｃ （１６）

２．２　充液航天器控制仿真图
表２　算例性能参数［３］

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｅｓｔｃａｓｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

Ｑｕａｎｔｉｔｙ Ｖａｌｕｅ Ｕｎｉｔｓ
Ｉｎｉｔｉａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｔａｔｅ［θｓ，ω


ｓ］ ［０，０，０，０，０，０］ ［ｒａｄ，ｒａｄ／ｓ］

Ｉｎｉｔｉａｌｆｕｅｌｓｔａｔｅ［θｆ，ω

ｆ］ ［０，０，０，０，０，０］ ［ｒａｄ，ｒａｄ／ｓ］

Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｅ［θ，ω］ ［π／３，π／３，π／３，０，０，０］［ｒａｄ，ｒａｄ／ｓ］

选择ωＳ，ω
·

Ｓ作为神经网络的输入，控制力矩 Ｔ
为输出，采用一个６－６－３前馈ＢＰ神经网络，该神
经网络的隐含层采用正切 ｓｉｇｍｏｉｄａｌ激活函数，输
出层采用线性激活函数，采用有动量的梯度下降

法．采用自适应移动窗口获得训练数据，神经网络
的缓冲区大小对应１０组训练样本．为增加控制难
度，我们在ｔ＝２０ｓ时增加一个推动力［０，５０，０］，单
位Ｎ．该算例中控制器的性能如图５所示．（ａ）图第
一竖排是航天器的姿态角随时间的变化情况，第二

竖排是航天器角速度随时间的变化无线，由图我们

可以看出，航天器的姿态角和角速度分别稳定在了

π／３和０．（ａ）图中的第三、第四竖排分别表示储液
罐内液体的姿态角和角速度对时间的变化曲线，液

体的沿ｙ、ｚ方向的姿态角呈周期性变化，ｘ方向不
断增加，说明其绕着下 ｘ轴不停的转动．（ｂ）为液
体与航天器之间的作用力和作用力矩随时间的变

化曲线，由图可以看出他们之间的作用力呈周期性

振荡，这也与实际经验相符．（ｃ）图为控制力矩的
变化曲线．

图５　自适应ＮＤＩ控制响应

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅ－ａｄａｐｔｉｖｅＮＤＩｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

３　结论

本文已充液航天器为研究对象，应用非线性神

经网络控制理论，设计了由图５，我们可以看出航
天器的姿态角在很短的时间内达到后，保持不变，

角速度在经过一短时间的震荡后重新回到０，并保
持不变，因此达到了控制目标．在加入干扰力和力
矩后，也没有影响航天器的姿态，故控制器有效的

消去了燃料运动导致的干扰，具有很好的跟踪性

能．即使增加推力，也不会影响航天器姿态，说明该
控制器可以有效的控制带有液体晃动的航天器．图

４２３
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４中力与ｙ、ｚ方向的欧拉角最后都趋于稳定振荡，
也有实际经验吻合．
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