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摘要 对于小幅晃动的充液飞行器流固耦合问题，可以采用等效力学模型来描述液体晃动 .然而在研究液体

对刚体的影响上，暂未有人从频域的角度进行建模 .本文在已知液体各阶模态等效力学模型的基础上，利用

虚功率原理和线性小扰动原理给出充液飞行器纵向模态舵偏角到姿态传函，并根据主导极点概念将充液飞

行器高阶系统近似为二阶系统典型传递函数，以携带横放圆柱贮箱飞行器为例，分析了不同充液比和贮箱尺

寸对典型传函系数的影响 .结果表明，液体质量和转动惯量主要影响飞行器传递系数、时间常数，使得飞行器

机动性和纵向模态自然频率降低；而液体晃动主要影响典型传函中相对阻尼系数，使得飞行器纵向相对稳定

性降低 .
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引言

在飞行器中，除了部分导弹和少数运载火箭使

用固体燃料以外，其余大部分的飞行器包括航天器

和航空器都使用液体燃料 .而随着飞行器航程和任

务复杂度的增加，液体燃料在飞行器整体质量上的

占比越来越高，则自由液面所导致的液体晃动对飞

行器的影响也越来越不可忽视［1］.从上世纪 60年代

起，相关的研究人员就开始研究储箱内的液体燃料

对飞行器的姿态控制、飞行性能和稳定性的

影响［2~4］.
当前的研究中，对于飞行器整体耦合动力学建

模过程中的晃动力计算通常采用CFD、SPH［5］、运动

脉动球模型［6］、等效力学模型［7］等几种方式 .但是受

限于计算资源和内存，常用的 CFD、SPH方法等在

对充液储箱内的液体流场进行计算时用时太长，不

利于整体耦合动力学方程的计算，所以通常可以利

用简单的等效力学模型来代替复杂的晃动流场计

算 .岳宝增等［4］利用广义准坐标下的拉格朗日方法

得到航天器刚体部分运动和液体燃料晃动的耦合

动力学方程，采用复合控制方法对航天器姿态进行

控制 .张诗琪等［5］使用 SPH方法计算晃动力，然后

引入刚体约束方程得到固液耦合的动力学方程，分

析了在周期激励情况下的固液耦合特性 .
对于飞行器姿态机动过程中流固耦合问题，目

前多数学者都聚焦于真空微重环境下对航天器的

研究，鲜少有对大气中飞行的航空器的分析，故本

文研究大气飞行环境下液体晃动对飞行器控制系

统的影响 .
本文针对稳态运动中的充液飞行器，此时液体

晃动为小幅晃动，故而利用等效力学模型［8］描述液

体晃动，将液体晃动问题转化为多刚体运动动力学

问题；在利用虚功率原理推导出多贮箱充液系统动

力学方程后，结合线性小扰动理论，建立起充液飞

行器线性小扰动方程组，并推导出飞行器纵向模态

传递函数 .最后分析了横放圆柱贮箱尺寸和充液比

对飞行器纵向典型传函系数的影响 .
1 充液系统的增量方程

充液贮箱在小幅晃动情况下时，可以根据等效

原则将液体晃动等效为等效摆力学模型，参考文献

［8］中液体晃动等效力学模型推导方法，利用虚功

率原理推导出携带 nf个贮箱充液飞行器系统动力

学方程和第 i阶液体晃动方程如下：

2020-11-17收到第1稿，2021-03-10收到修改稿 .
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mR̈c - S × ω̇c -∑
j = 1

nf∑
i = 1

n (Spi × ω̇pi ) = F + mg - Q t

（1）
S × R̈c + J ⋅ ω̇c +
∑
j = 1

nf∑
i = 1

n [ Jpi ⋅ ω̇pi - rci × (Spi × ω̇pi ) ] = S × g + T - Q r

（2）
STpHi ⋅ R̈c + JTrsi ⋅ ω̇c + JpHi δq̈i + Cpi ⋅ ωpi + Q ii =

-(STpHi ⋅ g)
（3）

上述中，Rc为飞行器在惯性系下位移，ωc为飞行器

绕机体系转动角速度，q为单摆相对飞行器机体系

摆角；m、S、J为系统质量、系统相对飞行器机体系

原点静矩、转动惯量矩阵，Spi、Jpi为第 i阶单摆相对

单摆系原点静矩、转动惯量；g为重力加速度；ωpi为

第 i阶单摆相对飞行器机体系角速度；F、T为飞行

器所受气动力和气动力矩；Q t、Q r分别为液体晃动

导致的平动耦合力、转动耦合力；rci、为第 i阶单摆

相对单摆悬挂点矢量；Hpi为第 i阶单摆摆动面法线

方向；SpHi、JpHi、J rsi为与晃动摆相关项具体表达式可

参考文献［8］.本文所用各坐标系示意图及其相互转

换关系如图1所示，各坐标系定义如下：

地面坐标系Oxyz：坐标系原点取在飞行器发射

点上，x轴沿弹道面与地面交线指向目标点处，z轴
沿铅垂面向下，y轴与其它两轴垂直并构成右手系 .

机体坐标系 Ox1y1 z1：原点在飞行器质心，Ox1
轴与飞行器纵轴重合，指向头部为正，Oy1轴位于

飞行器横向对称面内与Ox1轴垂直，Oz1轴垂直于

另外两轴，方向按右手系确定 .
弹道坐标系 Ox2y2 z2：原点在飞行器瞬时质心

上，Ox2轴与导弹的速度矢量V重合，Oy2轴垂直于

包含速度矢量 V的铅垂面，Oz2轴与其他两轴垂直

构成右手坐标系并位于包含速度矢量的铅垂面内 .
速度坐标系 Ox3y3 z3：坐标系原点取在飞行器

质心上，Ox3轴与飞行器质心的速度矢量 V重合，

Oy3轴位于飞行器横向对称面内与Ox3轴垂直，Oz3
轴垂直于其它两轴并构成右手直角坐标系 .

为了简化推导，引入下列假设 .
假设一：飞行器携带轴对称贮箱，且贮箱几何

中心放置于飞行器质心处，此时对于轴对称贮箱，

其前两阶等效摆面法线分别与飞行器机体系 x、y
共线；

假设二：飞行器推力沿机体系 x轴方向，由于

飞行器本体姿态角变化很小，可以认为三个姿态通

道是解耦的 .
假设三：把速度看做时间的已知函数 V ( t ) =

V0 ( t )，且小扰动、未扰动运动的侧向参数及纵向角

速度足够小 .

将飞行器机体系原点放置于系统质心，将平动

方程投影到弹道坐标系，转动方程投影到飞行器机

体系、液体晃动方程投影到单摆本体系，并引入相

关力与力系数，得到系统平动方程、转动方程、第 i
阶液体晃动方程增量方程如式（4）~（6）所示：
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m
dΔV
dt - ∑

-
Sphi

x
Δq̈ i = ( )PV - XV ΔV +

( )-Pα - Xα Δα - G cosθΔθ
mV

dΔθ
dt - ∑-Sphi zΔq̈ i = ( )PVα + Y V ΔV +

( )P + Y α Δα + G sinθΔθ + Y δyΔδy
-mV cosθ dΔψV

dt - ∑
-
Sphi

y
Δq̈ i = ( )-P + Zβ Δβ +

( )Pα + Y ΔγV + ZδzΔδz
（4）
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J x ⋅ Δω̇x +∑
i = 1

n

Hix ⋅ Δq̈ i = ΔTx
J y ⋅ Δω̇y +∑

i = 1

n

Hiy ⋅ Δq̈ i = ΔTy
J z ⋅ Δω̇z +∑

i = 1

n

Hiz ⋅ Δq̈ i = ΔTz

（5）

Hix ⋅ Δω̇x + H iy ⋅ Δω̇y + Hiz ⋅ Δω̇z + JpHi ⋅ Δq̈ i +
Cpi ⋅ Δq̇ i = -Δ- -- -- ----- --

(STpHi ⋅ g ) （6）
其中，θ、ψV为弹道倾角和弹道偏角；δy、δz为升降舵

偏角和方向舵偏角；α和 β为飞行迎角和侧滑角；γ、

图1 各坐标系关系示意图

Fig.1 The diagram of the relationship of each coordinate system
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φ、ϑ为滚转角、偏航角、俯仰角；P、X、Y、Z为发动机

推力、气动力在速度坐标系下分量；G、V为系统重

力和飞行器速度；ωxωyωz为飞行器角速度在机体坐

标系分量；JxJyJz为系统绕飞行器机体系轴转动惯

量；HixHiyHiz为第 i阶晃动摆相关项 Jrsi在飞行器机

体系下投影；PV为使飞行器速度V产生单位变化时

所需推力增量，其余上标含义类似 .
2 飞行器纵向传递函数推导

对于轴对称贮箱，等效力学模型前两阶晃动质

量已经能够描述液体运动，根据假设一，影响飞行

器纵向传函的主要是第二阶单摆，即在飞行器纵向

对称面内摆动的单摆 .将式（4）第一式，式（5）第二

式和式（6）略去横侧向参数Δψv，γ，φ，q1的相关项，

并引入几何关系，写出纵向线性小扰动方程组如式

（7）所示：
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dΔV
dt = ( )PV - XV

m
ΔV + ( )-Pα - Xα

m
Δα - G cosθ

m
Δθ

dΔθ
dt =

( )PVα + Y V

mV
ΔV + ( )P + Y α

mV
Δα +

G sinθ
mV

Δθ + Y
δy

mV
Δδy

Δω̇y + H2y
J y
⋅ Δq̈2 = M

V
y

J y
ΔV + Mα

y

J y
Δα + M

δy
y

J y
Δδy +

Mωy
y

J y
Δωy + M

α̇
y

J y
Δα̇

H2y ⋅ Δω̇y + JpH2Δq̈2 + Cp2Δq̇2 = -ms2gl2Δq
Δα = Δϑ - Δθ
dωy

dt = ϑ̈
（7）

引入与《导弹飞行力学》［9］一书相同纵向动力

系数，将式（7）写为如下形式：
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dΔV
dt - a11ΔV - a13Δθ - a14Δα = 0
d2Δϑ
dt2 - a21ΔV - a22 dΔϑdt - a24Δα - a′24 dΔαdt
+a26 ⋅ Δq̈2 = a25Δδy
dΔθ
dt - a31ΔV - a33Δθ - a34Δα = a35Δδy
H2y ⋅ Δω̇y + JpH2Δq̈2 + Cp2Δq̇2 = -ms2gl2Δq
Δα = Δϑ - Δθ

（8）
其中 ai j定义与文献［9］一致，a26 = H2y /Jy，ms2l2为沿

x方向摆动单摆质量和摆长；H2y为沿 x方向摆动单

摆相关量 Jrsi在飞行器机体系 y轴上分量 .将式（8）
做拉氏变换后写为象函数，经整理后写为下列矩阵
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s - a11 0 -a13 -a14 0
-a21 s2 - a22 s 0 -a24 - a′24 s a26-a31 0 s - a33 -a34 0
0 -1 1 1 0
0 H2y s2 0 0 JpH2 s2 + Cp2 s + ms2gl2
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0
a25
a350
0
Δδy ( s) （9）

根据克莱姆定理算出每一项为：

ΔV = ΔV ( s) /Δ( s)，Δϑ = Δϑ ( s) /Δ( s)，Δθ =
Δθ ( s) /Δ( s)，Δα = Δα ( s) /Δ( s)，Δq2 = Δq2 ( s) /Δ( s) 其

中Δ( s)为主行列式，ΔV（s），Δϑ（s），Δθ（s），Δα（s），Δq2
（s）为伴随行列式，伴随行列式可通过方程（9）右端

列带入主行列式的各列得到 .主行列式由齐次方程

的系数组成
Δ( s) =

|

|

|

|

|

|

|
||
|
|

|

|

|

|

|

|

|

|
||
|
|

|

s - a11 0 -a13 -a14 0
-a21 s2 - a22 s 0 -a24 - a′24 s a26-a31 0 s - a33 -a34 0
0 -1 1 1 0
0 H2y s2 0 0 JpH2 s2 + Cp2 s + ms2gl2

（10）
整理后得

Δ( s) = P1 s6 + P2 s5 + P3 s4 + P4 s3 + P5 s2 + P6 s
（11）

其中系数P1-P6由主行列式Δ( s)决定 .根据传递函

数定义，算出升降舵偏角Δδy ( s)为输入，以ΔV ( s)，
Δϑ ( s)，Δθ ( s)，Δα ( s)，Δq2 ( s)为输出的传递函数 .
GV
δy
( s) = ΔV ( s)Δδy ( s) =

ΔV ( s)
Δ( s)Δδy ( s)

= A1 s4 + A2 s3 + A3 s2 + A4 s
P1 s6 + P2 s5 + P3 s4 + P4 s3 + P5 s2 + P6 s

（12）
Gϑ
δy
( s) = Δϑ ( s)Δδy ( s) =

Δϑ ( s)
Δ( s)Δδy ( s)

= B1 s4 + B2 s3 + B3 s2 + B4 s
P1 s6 + P2 s5 + P3 s4 + P4 s3 + P5 s2 + P6 s

（13）
Gθ
δy
( s) = Δθ ( s)Δδy ( s) =

Δθ ( s)
Δ( s)Δδy ( s)

= C1 s4 + C2 s3 + C3 s2 + C4 s
P1 s6 + P2 s5 + P3 s4 + P4 s3 + P5 s2 + P6 s

（14）
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Gα
δy
( s) = Δθα ( s)Δδy ( s) =

Δα ( s)
Δ( s)Δδy ( s)

= D1 s4 + D2 s3 + D3 s2 + D4 s
P1 s6 + P2 s5 + P3 s4 + P4 s3 + P5 s2 + P6 s

（15）
Gq2
δy
( s) = Δq2 ( s)Δδy ( s) =

Δq2 ( s)
Δ( s)Δδy ( s)

= E1 s4 + E2 s3 + E3 s2 + E4 s
P1 s6 + P2 s5 + P3 s4 + P4 s3 + P5 s2 + P6 s

（16）
其中 Ai，Bi，Ci，Di，Ei系数由其伴随行列式决定 .当
设计飞行器时，只研究扰动运动短周期阶段 .为了

简化制导系统的分析，需对导弹的纵向扰动运动现

象加以简化，即只讨论速度偏量ΔV可以忽略的短

周期扰动运动，即在假设三的前提下，

建立短周期扰动运动近似方程组 .由扰动运动

方程组（8）中去掉描述ΔV变化的第一个方程，在其

余的方程式中，令ΔV = 0，于是，得到简化后的扰动

运动方程组，再将其拉普拉斯化，写成矩阵形式：
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Δϑ ( s)
Δθ ( s)
Δα ( s)
Δq2 ( s)

=
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a25
a350
0
Δδy ( s) （17）

方程组（17）主要是描述导弹的角运动，只适用于不

超过几秒钟的短暂时间 .将式（17）第四式单独拿

出，有

Δq2 ( s) = -H2y s2Δϑ ( s)
JpH2 s2 + Cp2 s + ms2gl2

（18）
将式（18）带入（17）第一式得到：
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ë
êê( )1 - H2ya26

JpH2 s2 + Cp2 s + ms2gl2
s2 - a22 sù

û
úúΔϑ ( s) -

(a24 + a′24 )Δα ( s) = a25Δδy ( s)
（19）

定义晃动相关系数

ah = 1 - H2ya26
JpH2 s2 + Cp2 s + ms2gl2

（20）
则有
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ah s2 - a22 s 0 -a24 - a′24 s0 s - a33 -a34-1 1 1
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Δϑ ( s)
Δθ ( s)
Δα ( s)

=

é

ë

ê
ê
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a25
a350

Δδy ( s) （21）
主行列式为：

Δ( s) =
|

|

|
||
|

|

|

|
||
|
ah s2 - a22 s 0 -a24 - a′24 s0 s - a33 -a34-1 1 1
= ah s3 + P1 s2 + P2 s + P3

（22）

其中
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P1 = ah ( -a33 + a34 ) - a22 - a′24
P2 = a22 (a33 - a34 ) - a24 + a33a′24
P3 = a24a33

（23）

利用克莱姆定理，得到传递函数为

Gϑ
δy
( s) = ΔJ ( s)Δδy ( s) =

Δϑ ( s)
Δ( s)Δδy ( s) =

= ( -a35a′24 s + a25 ) + a25 (a34 - a33 ) - a35a24
ah s3 + (ah ( -a33 + a34 ) - a22 - a′24 )s2 + (a22 (a33 - a34 ) - a24 + a33a′24 )s + a24a33

（24）

Gθ
δy
( s) = Δθ ( s)Δδy ( s) =

Δθ ( s)
Δ( s)Δδy ( s)

= aha35 s2 - a35 (a22 + a′24 )s + a34a25 - a24a35
ah s3 + (ah ( -a33 + a34 ) - a22 - a′24 )s2 + (a22 (a33 - a34 ) - a24 + a33a′24 )s + a24a33

（25）

Gα
δy
( s) = Δθα ( s)Δδy ( s) =

Δα ( s)
Δ( s)Δδy ( s)

= -aha35 s2 + (a35a22 + a25 )s - a25a33
ah s3 + (ah ( -a33 + a34 ) - a22 - a′24 )s2 + (a22 (a33 - a34 ) - a24 + a33a′24 )s + a24a33

（26）

3 升降舵到俯仰角速度控制分析

3.1 开环性能分析

对于有翼式飞行器，若不计重力影响，即 a33 =

0，同时略去下洗动力系数 a'24，则不考虑液体晃动

时，由式（24）略去液体晃动参数 an可得飞行器升

降舵到俯仰角开环传递函数，并表示为典型基本环

节传递函数：
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Gϑ
δy
( s) = a25 s + a25 (a34 - a33 ) - a35a24

s2 + (a34 - a22 )s - a22a34 - a24
= KM (T1 s + 1)
s (T 2

M s2 + 2TM ξM s + 1)
（27）

其中 KM为飞行器传递系数，代表稳态时输出变量

与输入变量之比：KM = -a25a34 + a34a24a22a34 + a24 ( s-1 )；TM为
飞行器时间常数，1/TM为纵向模态自然频率 .TM =

1
-a24 - a22a34 ( s)；ξM 为飞行器相对阻尼系数，

ξM = -a22 + a34
2 -a24 - a22a34 ；T1 为飞行器气动力时间常

数，T1 = a25
a25a34 + a35a24 ( s).同理可以得到其他传函

典型基本环节传递函数：

Gθ
δy
( s) =

KM

é

ë
êê

ù

û
úú1 + T1 a35a25 s ( s - a22 )

s (T 2
M s2 + 2TM ξM s + 1) （28）

Gα
δy
( s) =

KMT1
é

ë
êê

ù

û
úú1 - a35

a25
( s - a22 )

(T 2
M s2 + 2TM ξM s + 1) （29）

根据式（27）~（29）可知，G θ̇y
δy
( s)、G θ̇

δy
( s)和 Gα

δy
( s)特征

方程式为

T 2
Mλ2 + 2TM ξMλ + 1 = 0 （30）

式（30）根为：

λ1，2 = - ξMTM ±
ξ 2M - 1
TM

= - 12 (a34 - a22 - a'24 ) ±
1
4 (a34 - a22 - a'24 )2 + (a22a34 + a24 )

（31）
飞 行 器 具 有 纵 向 静 稳 定 性 的 条 件 为

a22a34 + a24 < 0；下面仅限于讨论满足静稳定性的

飞行器 .此外，从式（27）~（29）可知，只要分析出升

降舵到俯仰角典型基本环节参数，就能分析其余所

有传函，故而以下对G θ̇y
δy
( s)典型基本环节参数进行

分析 .充液飞行器 Gωy
δy
( s)略去下洗动力系数 a'24且

不计重力影响，再将式（20）带入式（24）后写可写为

式（32）形式，因H2ya26为小量，故而略去公因式（即

偶极子）后表达成典型环节传函 .

Gωy
δy
( s) = a25 s + a25a34 - a35a24

s2 + (a34 - a22 /ah )s + ( -a22a34 - a24 )/ah ⋅ ( )JpH2 s2 + Cp2 s + ms2gl2
JpH2 s2 + Cp2 s + ms2gl2 - H2ya26

≈ a25 s + a25a34 - a35a24
s2 + (a34 - a22 /ah )s + ( -a22a34 - a24 )/ah =

KM (T1 s + 1)
(T 2

M s2 + 2TM ξM s + 1)
（32）

3.2 刚体飞行器算例

预设飞行器质量为 1000kg，绕机体轴 y轴转动

惯量为 1000kg·m2.未扰时平飞运动速度 V=100m/
s；飞行器相关动力系数取值为：a22 = -0.071，a24 =
-3.84，a25 = -8，a35 = 0.005，a33 = 0. 带入上述系

数，未受液体晃动扰动前飞行器升降舵到俯仰角速

度开环传函如下所示

G θ̇y
δy
( s) = -8s - 0.6208

s2 + 0.151s + 3.846 （33）
其传递系数为 KM = -0.1614：对于阶跃升降舵输

入，响应稳定值为-0.1614；时间常数 TM = 0.5099，
其固有频率ωc = 1/TM = 1.961；相对阻尼系数 ξM =
0.0385；气动力时间常数 T1 = 12.1359.根据式（33）
做出其零极点、根轨迹、伯德图和阶跃响应曲线如

图2所示：如图2所示，左上角为开环传函零极点分

布图，可以看到开环极点实数小于零，所以开环系

统稳定 .右上角为比例系数的根轨迹图，可以看到

负反馈闭环极点均在虚轴左侧，故而其闭环稳定 .

左下角为开环传函的伯德图，其相位裕量为

79.4deg，增益裕量为 15.8dB.左下角为其开环阶跃

响应 .可以看到开环系统稳定，但其阶跃响应超调

量大，调节时间长，稳定误差大 .
3.3 液体晃动对系统阶跃响应的影响

考虑图 3所示横放圆柱贮箱，其长度为L，半径

为R，选取 L=1m，R=0.5m，充液比 50%的贮箱 .贮箱

中心放置于飞行器质心处，轴向和飞行器机体轴重

合；液体为航空煤油，此时液体重量为 306.3kg；分
析其对系统纵向传递函数的影响 .式（27）和（32）分

别为刚体飞行器和充液飞行器升降舵到俯仰角速

度开环传递函数 .对比两式，未充液系统（原始模

型）在增加贮箱液体后，首先需要考虑飞行器质量

和惯性张量变化对动力系数的影响，即贮箱液体的

重量和转动惯量对传函的影响（质量惯量修正模

型）；然后再考虑晃动参数 ah对其的影响，即液体

晃动对传函的影响（液体晃动模型），其示意图如图

4所示 .
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未充液飞行器模型如式（33）所示，考虑横放圆

柱贮箱质量及惯量，对动力系数a22，a24，a25，a34，a35，

a33进行修正，得到其修正模型开环传递函数为：

Gωy
δy
( s) = -7.768s - 0.4614

s2 + 0.1302s + 3.733 （34）
最后考虑液体晃动相关参数 ah对其的影响，得到

其液体晃动模型开环传递函数为：

Gωy
δy
( s) = -174.2s3 - 12.5s2 - 4971s - 295.3

22.43s4 + 1.72s3 + 723.2s2 + 40.45s + 2389
= -7.7664( s + 0.05941) ( s2 + 0.01235s + 28.54)
( s2 + 0.06124s + 3.736) ( s2 + 0.01544s + 28.51)

（35）
做出上述三种模型开环传函零极点的图像如

图 5所示，可看到所有极点实部均小于零，即开环

系统稳定；修正模型相比于原始模型而言，在附加

液体质量和转动惯量的影响下，开环传函零极点均

右移，其阻尼和自然频率均减小，阻尼频率变化不

大，所以其阶跃响应波动增大，而周期基本不变；液

体晃动模型相比于修正模型而言，其多出了两对偶

极子，零点没有出现移动，主极点左移趋势明显，晃
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图 2 开环响应曲线

Fig. 2 Open loop response curve

x

y

z

o

 

图 3 50%充液比贮箱内液体的有限元模型

Fig. 3 Finite element model of liquid in tank with 50% liquid filling
ratio
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图 4 不同模型示意图

Fig. 4 Schematic diagram of different models
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动频率基本不变，但阻尼却大幅降低，其阶跃响应

振荡加剧，动态响应将进一步恶化 .在后续分析中，

忽略偶极子的影响，将液体晃动模型简化为二阶晃

动模态进行分析，如式（35）所示 .

不同模型的飞行器传递系数、时间常数、相对

阻尼系数、气动力时间常数如图 6所示，可以看到

修正模型跟原始模型之间变化的主要是传递系数

降低，即飞行器操纵性降低；气动力时间常数增大，

即零点出现大幅偏移 .而晃动模型相对于修正模

型，相对阻尼系数出现很大的变化，即其阶跃响应

超调量将会增加，飞行器操纵时过载将会增加 .不
同模型的阶跃响应曲线如图 7所示，液体晃动对飞

行器开环响应影响很大，其超调量和调节时间均大

幅增加 .同时引起飞行器操纵性降低，过载增加 .
3.4 不同充液比对传递函数的影响

选取长度 L=1，半径R=0.5m的横放圆柱贮箱，

贮箱充液比变化时，分析其开环响应 .充液比取

0%~90%时，修正模型和晃动模型飞行器传递系

数、时间常数、相对阻尼系数、气动力时间常数如

图 8所示，其充液 0%时为无充液飞行器模型相关

参数 .随着充液比的增加，因为液体附加质量和惯

性的影响，飞行器传递系数逐渐降低，操纵性降低；

飞行器时间常数变化不大，即飞行器固有频率基本

不变；相对阻尼系数逐渐降低，液体晃动对相对阻

尼系数影响最为剧烈，即液体晃动会导致阶跃响应

超调量和调节时间增加，动态稳定性降低；气动力

时间常数逐渐增加，主要是由附加液体质量和惯量

引起，即随着充液比的增加，零点绝对值逐渐减小 .
3.5 不同长度L对传递函数的影响

保持圆柱半径 R=0.5m，充液比为 50%.L分别

取 1m，1.2m1.4m，1.6m，1.8m，分析其对系统控制的

影响 .加入横放圆柱贮箱后，随着贮箱长度的增加

L的增加，相关参数的变化如图 9所示，表中给出了

不同长度下的修正模型和晃动模型飞行器传递系

数、时间常数、相对阻尼系数、气动力时间常数的数

值 .可以看到随着贮箱长度 L的增加，液体附加质

量和惯量引起了传递系数降低，时间常数增加，相

对阻尼比降低，气动力时间常数增加；分别代表飞

行器操纵性降低，固有频率降低，相对稳定性变差，

零点绝对值降低 .而晃动模型相对修正模型，仍然

图 5 不同模型零极点分布图

Fig. 5 Distribution of poles and zeros of different models
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是出现了相对阻尼系数大幅降低，阶跃响应超调量

增加，调节时间变长，相对稳定性进一步变差 .即对

于阶跃响应而言，振荡峰值将会随着 L的增加而加

剧，阻尼振荡频率减小，振荡周期将增加 .
3.6 不同半径R对开环响应的影响

保持横放贮箱长度 L=1m，充液比为 50%，充液

液体为航空煤油，在常重 g=10的情况下分析 .半径

R分别取 0.1~0.5m，分析其对系统控制的影响 .随
着贮箱半径尺寸的变化，修正模型和液体晃动模型

典型基本环节表示的传函相关参数如图 10所示。

如图 10所示 .随着R的增加，修正模型和晃动模型

飞行器传递系数减小，操纵性降低，机动性能降低；

飞行器时间常数轻微增加，飞行器固有频率稍稍降

低；气动力时间常数增大，零点绝对值减小；相对阻

尼系数主要还是由液体晃动引起，阶跃响应超调量

和调节时间均大幅增加，相对稳定性降低 .
4 小结

本文针对携带液体贮箱的飞行器，基于等效力

学模型将稳态工作下的液体小幅晃动问题转化为

多体系统动力学问题，通过虚功率原理推导了携带

多贮箱的多阶耦合充液系统动力学方程，实现了液

体、固体的实时耦合；并利用线性小扰动理论给出

了充液飞行器流固耦合的线性小扰动方程，给出了

纵向模态升降舵偏角到飞行器姿态传函 .
最后针对携带横放圆柱贮箱的飞行器，利用主

导极点概念，分别从贮箱内液体充液比和贮箱尺寸

的角度分析了液体晃动对飞行器纵向典型传递函

数系数的影响 .液体晃动主要影响了典型传函中的

相对阻尼系数，舵偏角阶跃响应超调量增加，调节

时间变长，相对稳定性变差 .
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图 6 不同模型系数变化示意图

Fig. 6 Variation diagram of different model coefficients
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图7 开环阶跃响应

Fig. 7 Open loop step response
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Fig.8 Variation of model transfer coefficient with different filling ratios
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图9 不同L下模型传函系数变化图

Fig.9 Variation of model transfer coefficient with different L
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图10 不同R下模型传函系数变化图

Fig.10 Variation of model transfer coefficient with different R
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INFLUENCE OF LIQUID SLOSHING ON AIRCRAFT CONTROL
SYSTEM *

Deng Linxiao1 Lv Zhuyong2 Wang Tianshu3 Lv Jing1†
（1.Beihang University，Beijing 100191，China）（2.Beijing institute of aerospace technology，Beijing 100074，China）

（3.Tsinghua University，Beijing 100084，China）
Abstract Equivalent mechanical model can be used to describe liquid sloshing of a liquid-filled vehicle with small am⁃
plitude sloshing. However，in the study of effect of liquids on rigid body，modeling from the perspective of frequency do⁃
main is still absent. In this paper，based on the known equivalent mechanical models associated with various modes of
liquid，the transfer function of longitudinal mode rudder deflection angle to attitude is given by the principle of virtual
power and the principle of linear small disturbance. According to the concept of dominant pole，the high-order system of
liquid-filled vehicle is approximated by typical transfer functions of second-order systems. The results show that the liq⁃
uid mass and moment of inertia mainly affect the transfer coefficient and time constant of the vehicle，which reduce the
maneuverability and the natural frequency of longitudinal mode of the vehicle，while the liquid sloshing mainly affects
the relative damping coefficient in the typical transfer function，which reduces the longitudinal relative stability of the ve⁃
hicle.
Key words small amplitude sloshing， fluid structure coupling， equivalent mechanical model， typical transfer

function

Received 17 November 2020，revised 10 March 2021.
* The project supported by the National Natural Science Foundation of China（11572018）
† Corresponding author E-mail：lvjing@buaa.edu.cn

80


