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基于滑模控制的充液航天器燃料晃动抑制研究

顾黄兴　齐瑞云

（南京航空航天大学自动化学院，南京　２１００１６）

摘要　考虑一类带液体燃料的航天器，由于航天器控制自身姿态的同时，还需要抑制液体燃料的晃动，使得

系统整体表现为一个欠驱动系统．针对给出的物理模型，将其转化为一定形式的标准型，并对模型的特性进

行了分析验证，最后采用一种适用于一类欠驱动系统的滑模控制方法来进行控制器的设计．由系统的稳定

性分析可以看出，设计的控制器可以使系统的一些状态量达到平衡点，而剩下的状态量在系统自身特性的

作用下，也能够达到平衡点，进而使整个航天器系统渐近稳定．仿真结果证明了控制器的有效性和可行性．
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引言

充液航天器是一类携带大量液体燃料、液体冷

却剂的刚－液耦合复杂非线性系统［１］，有国内外航

天试验机构研究表明，航天器在发射、变轨、发动机

启停等阶段，自身会发生频繁的振动［２］．这种结构
振动极易与贮箱内液体燃料的晃动相交耦，交耦后

自由液面的非线性运动会对刚体航天器产生显著

的干扰力、干扰力矩及冲击压力［３］，对航天器的姿

态控制和稳定性产生重大影响．因此，控制系统的
设计需要综合考虑液体晃动的影响，在控制航天器

姿态及运动的同时，也要抑制液体燃料的晃动．由
于航天器不能直接对液体燃料施加控制，只能通过

刚体航天器与液体燃料之间的耦合作用来抑制液

体的晃动，这样系统的控制输入个数小于系统的自

由度，使得整个航天器系统表现为一个欠驱动系

统，需要由较少的控制输入控制较多的系统自由

度［４］．作为一类特殊的非线性系统，对欠驱动系统
的研究对于非线性控制研究和非线性动力学研究

都具有重要的价值［５］．
目前，国内外研究的充液航天器一般是一类零

重力条件下，燃料贮箱一般为规则的几何形状，如

球形或者椭球形的轴对称刚体航天器．刚－液耦合
动力学方程的求解方法有受力分析法［６］，及 Ｌａ

ｇｒａｎｇｅ－Ｅｕｌｅｒ方程解法两种［７］，系统姿态控制方案

有：非线性反馈控制［８９］，基于无源性的方法［１０］，自

适应极点配置控制［６－７］，分层滑模控制方法［１２］，自

适应动态逆控制方法［１３］等．由于滑模控制对非线
性对象有着较强的控制作用，并且有着响应迅速，

对建模误差，参数不确定和扰动不敏感，物理实现

简单等优点，因此，本文考虑使用滑模控制方法来

实现这一类充液航天器的控制．
文献［１２］提出的分层滑模控制方案，首先将

系统分成两个子系统，分别设计滑模面，并由其构

成第二层滑模面，然后进行控制器的设计．不过这种
方法要求两个子系统的滑模面乘积符号为恒定值，

在实际应用或仿真中可能不能满足这一条件．文献
［１４］针对一类欠驱动系统提出了一种滑模控制方
案，实现了对系统的稳定控制，取得了较好的控制效

果．本文参考这一种滑模控制方案，首先将系统进行
一定的转换，将系统的一部分化成一定形式的标准

型，另一部分经过一定的假设和设计，可以用来作为

标准型的外部输入，最后针对这一标准型设计了一

个滑模控制器，实现了对系统的稳定控制．仿真结果
表明了该滑模控制器的有效性和可行性．

１　系统模型

本节给出了带单个液体燃料贮箱的航天器的
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动力学方程并将其做了一定的转化．其中，航天器
作为一个刚体，其内部贮箱包含有液体燃料，液体

燃料的晃动可以用单摆模型来等效．如图１所示，
考虑刚体航天器在固定平面ＯＸＺ上的作动．其中，
ｖｘ和ｖｚ分别代表航天器在轴向和横向的速度分
量；θ表示航天器姿态角，即航天器体坐标系 Ｏｘｚ
相对惯性坐标系 ＯＸＺ转过的角度；ψ是等效单摆
相对于航天器轴向的摆角，表征液体燃料的晃动．
航天器控制力及力矩有三个：推力 Ｆ，作用于航天
器末端并沿着航天器轴向经过质心；横向推力ｆ，作
用于航天器侧向并通过质心；使航天器围绕质心转

动的控制力矩Ｍ．

图１　充液航天器示意图

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｕｅｌｓｌｏｓｈ

如图１所示，刚体航天器的质量为 ｍ，液体燃
料质量为ｍｆ，等效单摆摆长为 ａ，相对于航天器质
心的转动惯量为Ｉｆ．坐标系原点到航天器质心距离
为ｂ，液体晃动的阻尼系数为 ε，在本文中，考虑这
些参数为固定值的情况．

由文献［９］可知，此刚体航天器的动力学方程
为

（ｍ＋ｍｆ）（ｖｘ＋θ
·ｖｚ）＋ｍｆａ（θ

¨＋ψ¨）ｓｉｎψ＋

　ｍｂθ· ２＋ｍｆａ（θ
·＋ψ·）２ｃｏｓψ＝Ｆ （１）

（ｍ＋ｍｆ）（ｖｚ－θ
·ｖｘ）＋ｍｆａ（θ

¨＋ψ¨）ｃｏｓψ＋

　ｍｂθ¨－ｍｆａ（θ
·＋ψ·）２ｓｉｎψ＝ｆ （２）

（Ｉ＋ｍｆａ
２）θ¨＋ｍｂ（ｖｚ－θ

·ｖｘ）－εψ
· ＝

　Ｍ＋ｂｆ （３）
（Ｉｆ＋ｍｆａ

２）（θ¨＋ψ¨）＋ｍｆａ（ｖｘ＋θ
·ｖｚ）ｓｉｎψ＋

　ｍｆａ（ｖｚ－θ
·ｖｘ）ｃｏｓψ＋εψ

· ＝０ （４）
考虑推力Ｆ为常值的情况，并且在航天器作动

时，可以假设在航天器姿态角变化和液体晃动幅度

较小时，航天器的轴向加速度变化不大，可以假定

为常量，这在后面仿真中进行了验证．因此，可以将

方程（１）简化为

ａｘ＝ｖｘ＋θ
·ｖｚ＝

Ｆ
ｍ＋ｍｆ

（５）

并且，由（３）式可得

ａｚ＝ｖｚ－θ
·ｖｘ＝

１
ｍｂ［Ｍ＋ｂｆ＋εψ

· －（Ｉ＋ｍｂ２）θ¨］

（６）

其中，ａｘ，ａｚ分别为航天器的轴向和横向加速度．将
式（５），（６）代入方程（２），（４），可以得到

（ｍｆａｃｏｓψ＋ｍｂ）θ
¨＋（ｍｆａｃｏｓψ）ψ

¨＋（ｍ＋

　ｍｆ）ａｚ－ｍｆａ（θ
·＋ψ·）２ｓｉｎψ＝ｆ （７）

（Ｉｆ＋ｍｆａ
２）（θ¨＋ψ¨）＋ｍｆａ

Ｆ
ｍ＋ｍｆ

ｓｉｎψ＋

　ｍｆａａｚｃｏｓψ＋εψ
· ＝０ （８）

下面将系统模型转化成一定形式的标准型，以

方便后面滑模控制器的设计．

２　模型转化及分析

２．１　模型标准型
考虑将系统（７），（８）作为一个子系统，其输入

为，输出为θ和ψ，此系统为一个欠驱动系统．文献
［１５］介绍了一种系统的方法，可以将一些欠驱动
系统转化为满足某种结构的标准型．

令ｘ１＝θ＋ψ，ｘ２＝θ
· ＋ψ·，ｘ３＝ψ，ｘ４＝ψ

·
，代入方

程（７），（８），则有
（ｍｆａｃｏｓｘ３＋ｍｂ）ｘ２－ｍｂｘ４＋（ｍ＋ｍｆ）ａｚ－

　ｍｆａｘ
２
２ｓｉｎｘ３＝ｆ

（Ｉｆ＋ｍｆａ
２）ｘ２＋

ｍｆａＦ
ｍ＋ｍｆ

ｓｉｎｘ３＋ｍｆａａｚｃｏｓｘ３＋

　εｘ４＝０
进一步可以将其整理为

ｘ１＝ｘ２
ｘ２＝ｆ１（ｘ）

ｘ３＝ｘ４
ｘ４










＝ｕ

（９）

其中

ｆ１（ｘ）＝－
１

Ｉｆ＋ｍｆａ
２［
ｍｆａＦ
ｍ＋ｍｆ

ｓｉｎｘ３＋

　ｍｆａａｚｃｏｓｘ３＋εｘ４］，

ｕ＝１ｍｂ［（ｍｆａｃｏｓψ＋ｍｂ）ｆ１（ｘ）＋（ｍ＋ｍｆ）ａｚ－

　ｍｆａｘ
２
２ｓｉｎｘ３－ｆ］，

９３１
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ｘ＝［ｘ１，ｘ２，ｘ３，ｘ４］
Ｔ．

由此，系统（１）～（４）可以整理为：
ｖｘ＋θ

·ｖｚ＝Ｆ／（ｍ＋ｍｆ）

ｖｚ－θ
·ｖｚ＝／（ｍｂ）

ｘ１＝ｘ２
ｘ２＝ｆ１（ｘ）

ｘ３＝ｘ４
ｘ４














＝ｕ

（１０）

其中＝Ｍ＋ｂｆ＋εψ· －（Ｉ＋ｍｂ２）θ¨．
如果控制力矩Ｍ和横向推力 ｆ为０，轴向推力

Ｆ为恒定值，那么可以定义系统（１）～（４）的一个
相对平衡点为：

ｖｘ＝
Ｆ

ｍ＋ｍｆ
ｔ＋ｖｘ（０），ｖｚ＝ｖｚ，

θ＝θ，θ·＝０，ψ＝０，ψ· ＝０．
其中，ｖｚ 和θ为任意常量，ｖｘ（０）为航天器的初始

轴向速度．不失一般性，可以选择ｖｚ ＝０，θ ＝０，即
系统（１０）的相对平衡点为

ｖｘ＝
Ｆ

ｍ＋ｍｆ
ｔ＋ｖｘ（０），ｖｚ ＝０，

ｘ＝［ｘ１，ｘ２，ｘ３，ｘ４］
Ｔ＝［０，０，０，０，］Ｔ．

２．２　模型性质分析
可以验证，函数ｆ１（ｘ）满足如下的一些性质．

（１）ｆ１（０，０，０，０）＝０．

（２）ｆ１／ｘ４＝－
ｍｆａｖｘｃｏｓｘ３＋ε
Ｉｆ＋ｍｆａ

２ ＜０．

（３）ｆ１（０，０，ｘ３，ｘ４）＝０是渐近稳定流形，即在
ｆ１（０，０，ｘ３，ｘ４）＝０时，ｘ３，ｘ４会趋于０．

下面进行对验证过程进行简要陈述．
（１）由于ａｚ＝ｖｚ－θ

·ｖｘ，并且 θ
· ＝ｘ２－ｘ４＝０，在

后面设计中，当ｔ→∞时，会设计使ｖｚ→０，即有ａｚ→
０．将其代入ｆ１（ｘ），则有ｆ１（０，０，０，０）＝０．

（２）由于ｘ３∈［－
π
２，
π
２］，则ｃｏｓｘ３∈［０，１］，则有

ｆ１／ｘ４≤－
ε

Ｉｆ＋ｍｆａ
２＜０．

（３）ｆ１（０，０，ｘ３，ｘ４）＝０时，即有
ｍｆａＦ
ｍ＋ｍｆ

ｓｉｎｘ３＋ｍｆａｃｏｓｘ３（ｖｚ－θ
·ｖｘ）＋εｘ４＝０

将ｖｚ＝０，θ
·＝ｘ２－ｘ４＝－ｘ４代入，可得

ｍｆａＦ
ｍ＋ｍｆ

ｓｉｎｘ３＋（ｍｆａｖｘｃｏｓｘ３＋ε）ｘ４＝０

将ｖ３＝ｘ４代入，整理得到，

ｘ３＝
ｄｘ３
ｄｔ＝－

ｍｆａＦｓｉｎｘ３
（ｍ＋ｍｆ）（ｍｆａｖｘｃｏｓｘ３＋ε）

求解此微分方程，当 ｘ３＝０时，ｘ＝０；当 ｘ３≠０
时，可得，

－
（ｍ＋ｍｆ）
ｍｆａＦ ∫（ｍｆａｖｘ

１
ｔａｎｘ３

＋ε １
ｓｉｎｘ３

）ｄｘ３＝∫ｄｔ

两边分别积分，可得

－
（ｍ＋ｍｆ）
ｍｆａＦ

ｌｎ（｜ｓｉｎｘ３｜
ｍｆａｖｘ １－ｃｏｓｘ３

ｓｉｎｘ３

ε

）＝ｔ＋ｃ

进一步可以写成，

－
（ｍ＋ｍｆ）
ｍｆａＦ

ｌｎ（｜ｓｉｎｘ３｜
ｍｆａｖｘ－ε｜１－ｃｏｓｘ３｜ε）＝ｔ＋ｃ

其中，ｃ为常数．根据对数函数性质可知，当 ｔ→∞
时，｜ｓｉｎｘ３｜

ｍｆａｖｘ－ε｜１－ｃｏｓｘ３｜ε→０．在本文的航天器
系统中，ｍｆａｖｘ－ε＝０，因此，根据三角函数性质可
知当ｔ→∞时，ｘ３→０，即有 ｘ４→０，因此，ｆ１（０，０，ｘ３，
ｘ４）是渐近稳定流形．在下面的设计及分析过程中
将会用到ｆ１（ｘ）的这些性质．

３　滑模控制器设计

本文采用文献［１４］的方法设计滑模控制器，
控制目标是使航天器的横向速度和姿态角达到平

衡点，同时抑制液体燃料的晃动，使航天器达到渐

近稳定．
为了达到控制目标，设计控制输入Ｍ为
Ｍ＝ｍｂ（－ｋ１ｖｚ－θ

·ｖｘ）－ｂｆ－εψ
· ＋（Ｉ＋ｍｂ２）θ¨

（１１）
将其代入式（６），可以得到 ｖｚ＝－ｋ１ｖｚ，显然选

择合适的正常量 ｋ１可以使 ｖｚ渐近稳定．这样在接
下来的设计过程中，就可以将 ｖｘ，ｖｚ看成外部变量
来进行设计．

针对系统（９），接下来设计 ｕ，使得 ｘ→０，我们
将采用滑模控制的方法来设计控制器．

定义误差变量为

ｅ１＝ｘ１，
ｅ２＝ｘ２，
ｅ３＝ｆ１（ｘ），

Ｅ１＝［ｅ１，ｅ２］
Ｔ．

其中定义Ｅ１是为了后面方便研究和分析系统的稳
定性．

０４１
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由于ｆ１／ｘ４恒为负值，可以定义滑模面为ｓ＝
ｃ１ｅ１＋ｃ２ｅ２＋ｅ３．其中参数ｃ１，ｃ２满足如下的条件：

Ａ１＝
０ １
－ｃ１ －ｃ[ ]

２
是Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵．

令ｓ＝０，可以设计等效控制量为：

ｕｅｑ＝－（
ｆ１
ｘ４
）－１［ｃ１ｘ２＋ｃ２ｆ１＋

ｆ１
ｘ１
ｘ２＋

　
ｆ１
ｘ２
ｆ１＋
ｆ１
ｘ３
ｘ４］ （１２）

其中，

ｆ１
ｘ１
＝０，

ｆ１
ｘ２
＝
ｍｆａｖｘｃｏｓｘ３
Ｉｆ＋ｍｆａ

２，

ｆ１
ｘ３
＝－ １
Ｉｆ＋ｍｆａ

２［
ｍｆａＦ
ｍ＋ｍｆ

ｃｏｓｘ３－ｍｆａａｚｓｉｎｘ３］，

ｆ１
ｘ４
＝－
ｍｆａｖｘｃｏｓｘ３＋ε
Ｉｆ＋ｍｆａ

２ ．

设计切换控制量使得ｓ→０，

ｕｓｗ＝－（
ｆ１
ｘ４
）－１［ρｓａｔ（ｓ）＋λｓ］ （１３）

其中ρ，λ为选定的正常量，并且当｜ｓ｜≤０．１
时，ｓａｔ（ｓ），｜ｓ｜＞０．１时，ｓａｔ（ｓ）＝０．１ｓｉｇｎ（ｓ），其中，

ｓｉｇｎ（ｓ）＝
１　　ｓ＞０
－１　ｓ＜{ ０

．

因此，设计的滑模控制器为：

ｕ＝ｕｅｑ＋ｕｓｗ （１４）

４　稳定性分析

选择Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为 Ｖ＝１２ｓ
２，对其求导，并

将式（１２）～（１４）代入，可以得到
Ｖ·＝ｓｓ＝ｓ（ｃ１ｅ１＋ｃ２ｅ２＋ｅ３）＝

　ｓ［－ρｓａｔ（ｓ）－λｓ］≤－ρ｜ｓ｜－λｓ２≤０
当且仅当 ｓ＝０时，Ｖ· ＝０．因此，在滑模控制器

的作用下，滑模面 ｓ将在有限时间内将达到０．在 ｓ
＝０或ｅ３＝－ｃ１ｅ１－ｃ２ｅ２时，系统（９）退化为

Ｅ·１＝Ａ１Ｅ１ （１５）
由于Ａ１为 Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵，系统（１５）渐近稳定．

因此，ｅ１＝ｘ１，ｅ２＝ｘ２将渐近收敛到０．即可以有 ｓ＝
０，ｅ３＝ｆ１＝０．由之前验证过的 ｆ１（ｘ）的性质（３）可
知，ｘ３，ｘ４也将能够收敛到平衡点０，即ψ＝ｘ３＝０，θ

＝ｘ１－ｘ３＝０．
由此，可以证明设计的滑模控制器可以在有限

时间内，使航天器的姿态角，横向速度及等效摆角

都达到平衡点，达到了设计目的．

５　仿真

针对本文使用的滑模控制器，本节采用数字仿

真来验证其对这类充液航天器的控制效果．
仿真中采用的航天器及燃料的物理参数为［９］：

ｍ＝６００ｋｇ，Ｉ＝７２０ｋｇ／ｍ２，ｍｆ＝１００ｋｇ，

Ｉｆ＝９０ｋｇ／ｍ
２，ａ＝０．３２ｍ，ｂ＝０．２５ｍ，

Ｆ＝５００Ｎ，ε＝０．１９ｋｇ·ｍ２／ｓ．
设计的控制器参数为：

ｋ１＝１，ｃ１＝２０，ｃ２＝２２，ρ＝２，λ＝１０．
系统状态的初始值为：

ｖｘ（０）＝５００ｍ／ｓ，ｖｚ（０）＝２０ｍ／ｓ，ｘ１（０）＝５°，
ｘ２（０）＝０°／ｓ，ｘ３（０）＝２．７１°，ｘ４（０）＝０°／ｓ．
仿真结果如图（２）－（４）．

图２　ｖｘ，ｖｚ的响应曲线

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｖｘａｎｄｖｚ

图３　ｓ，ψ及θ的响应曲线

Ｆｉｇ．３　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｓ，ψ，ａｎｄθ
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从仿真结果可以看到，控制器可以使系统渐近

稳定．从图２中可以看出，航天器的轴向速度保持
恒定的加速度，符合前文中的假设．图２和３中，航
天器的各个状态量和滑模面都能够很快达到平衡

点．从图４中也可以看出，系统的控制量，即横向推
力和控制力矩变化曲线比较平滑．因此，在设计的
滑模控制器作用下，航天器的横向速度，姿态角以

及等效单摆的摆角都能够达到平衡点，实现了航天

器系统的渐近稳定，达到了预期的控制目标．

图４　控制输入ｆ，Ｍ

Ｆｉｇ．４　ＣｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓｆａｎｄＭ

６　结论

针对一类带液体燃料晃动的航天器，本文采用

了一种滑模控制的方法设计了控制器．首先将系统
模型转化为一定形式的标准型，并验证其系统函数

满足某些关键的设计条件，在此基础上进行控制器

的设计．由于系统本身表现为一个欠驱动系统，设
计的控制器可以使系统的一些状态量达到平衡点

时，而剩下的状态量在系统自身的作用下也能达到

平衡点，从而使整个航天器系统渐近稳定．仿真结
果表明，采用这种方法设计的滑模控制器能够实现

控制目标，证明了所设计的控制器的有效性及可行

性．
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