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摘要 随着航天探索任务不断复杂,新型航天器往往携带大质量占比的液体燃料,同时大量柔性材料在航

天器设计与制造中得到广泛应用,充液柔性航天器变得越来越普遍.目前航天工程中对于充液柔性航天器

动力学与控制的研究仍限于柔性附件离散模型和液体晃动等效力学模型,溢出效应和液体大幅晃动难以处

理,导致在轨控制的研究不够全面和深入.针对充液柔性航天器的复杂耦合特性分析问题,文中采用光滑粒

子流体力学(SPH)法和分布参数法对充液柔性航天器进行了建模与分析.首先,采用SPH法对液体晃动进

行建模,并推导了非惯性系下液体晃动作用力和力矩,增强了处理液体非线性晃动的能力;接着,采用哈密

顿原理和分布参数法,平衡SPH法和航天器动力学模型间的计算步长,将液体晃动模型集成到柔性航天器

刚-柔耦合模型中,建立了充液柔性航天器刚-柔-液耦合动力学模型.在该模型的基础上,设计了柔性附

件对称振动和反对称振动两种工况进行数值仿真,对比刚-柔耦合模型,分析了两种工况下的刚-柔-液

三者间耦合关系.仿真结果表明,液体晃动会吸收柔性附件的振动能量,激发刚体振荡,使得刚-柔耦合模

型不再满足对称振动或反对称振动特性.
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Abstract As
 

space
 

exploration
 

missions
 

put
 

higher
 

requirements
 

on
 

spacecraft,
 

new
 

spacecraft
 

often
 

carry
 

liquid
 

fuels
 

with
 

large
 

mass
 

proportions,
 

while
 

a
 

large
 

number
 

of
 

flexible
 

materials
 

are
 

widely
 

used
 

in
 

spacecraft
 

design
 

and
 

construction.
 

Presently,
 

the
 

exploration
 

of
 

the
 

dynamics
 

and
 

control
 

of
 

such
 

spacecraft
 

in
 

aerospace
 

engineering
 

remains
 

confined
 

to
 

discrete
 

models
 

of
 

flexible
 

appendages
 

and
 

equivalent
 

mechanical
 

representations
 

of
 

liquid
 

sloshing.
 

Challenges
 

such
 

as
 

spillover
 

effects
 

and
 

the
 

non-
linearity

 

inherent
 

in
 

liquid
 

sloshing
 

pose
 

formidable
 

obstacles,
 

impeding
 

the
 

depth
 

and
 

comprehensive-
ness

 

of
 

research
 

into
 

in-orbit
 

control.
 

In
 

this
 

paper,
 

the
 

smooth
 

particle
 

hydrodynamics
 

(SPH)
 

method
 

and
 

the
 

distributed
 

parameter
 

method
 

are
 

used
 

to
 

model
 

and
 

analyse
 

the
 

liquid-filled
 

flexible
 

spacecraft
 

with
 

respect
 

to
 

the
 

complex
 

coupling
 

characteristics.
 

Firstly,
 

the
 

sloshing
 

part
 

of
 

the
 

liquid
 

is
 

modeled
 

by
 

the
 

SPH
 

method,
 

and
 

the
 

liquid
 

sloshing
 

force
 

and
 

torque
 

are
 

calculated
 

by
 

the
 

SPH
 

method
 

in
 

a
 

non-
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inertial
 

system;
 

then,
 

a
 

liquid-filled
 

flexible
 

spacecraft
 

rigid-flexible-liquid
 

coupled
 

dynamics
 

model
 

was
 

established
 

by
 

adopting
 

Hamilton􀆶s
 

principle
 

and
 

the
 

distributed
 

parameter
 

method,
 

balancing
 

the
 

com-
putational

 

steps
 

between
 

the
 

SPH
 

method
 

and
 

the
 

spacecraft
 

dynamics
 

model,
 

and
 

integrating
 

the
 

liquid
 

sloshing
 

model
 

into
 

the
 

rigid-flexible
 

coupled
 

model
 

of
 

the
 

flexible
 

spacecraft.
 

Based
 

on
 

this
 

model,
 

two
 

cases
 

of
 

symmetric
 

vibration
 

and
 

antisymmetric
 

vibration
 

are
 

designed
 

for
 

numerical
 

simulation,
 

and
 

the
 

coupling
 

relationship
 

between
 

rigid-flexible-liquid
 

is
 

analysed
 

in
 

comparison
 

with
 

the
 

rigid-flexible
 

coupling
 

model.
 

The
 

simulation
 

results
 

show
 

that
 

the
 

liquid
 

sloshing
 

absorbs
 

the
 

vibration
 

energy
 

of
 

the
 

flexible
 

appendages
 

and
 

excites
 

the
 

oscillation
 

of
 

the
 

rigid
 

body,
 

which
 

makes
 

the
 

rigid-flexible
 

coupling
 

model
 

no
 

longer
 

sat-
isfy

 

the
 

symmetric
 

vibration
 

or
 

anti-symmetric
 

vibration
 

characteristics.
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引言
  

随着航天技术不断发展,对航天器在轨寿命也

提出了更高要求,航天器上液体燃料的比重随之不

断增加,液体晃动现象变得不可忽略.同时,为了提

高载荷质量占比、增强航天器功能,航天器上柔性

材料的应用逐渐增加.因此,新型航天器往往携带

大型柔性附件,同时中心刚体携带大质量占比的液

体贮箱,整体呈现出刚-柔-液耦合特性,又被称

为充液柔性航天器.例如,欧洲航天局木星冰卫星

探测器JUICE[1],携带了10.6
 

m 长可展开桁架,

16
 

m长可展开天线以及总长可达25
 

m的十字形

太阳能帆板,液体燃料总重约3650
 

kg,约占总质量

的60%.为了保证这类航天器在轨任务的执行精

度,需要对刚-柔-液耦合特性进行详细分析,设计

合适的控制策略降低柔性附件振动以及补偿液体晃

动的影响,而这首先就需要建立准确的刚-柔-液

耦合动力学模型.
国内外学者对充液柔性航天器动力学建模与

控制进行了相关研究,取得了众多成果.Liu等[2]

针对带有柔性太阳能帆板的充液航天器控制问题

进行了研究,采用球面摆等效力学模型和假设模态

法分别对晃动液体和柔性太阳能帆板进行建模,并
基于拉格朗日法建立刚-柔-液耦合动力学模型.
Deng等[3]对充液航天器姿态控制问题进行了研

究,采用运动脉动球等效力学模型对液体晃动进行

了建模,采用假设模态法对柔性附件进行建模.
Yan等[4]对带有柔性附件的部分充液柔性航天器

发展了姿态稳定性分析方法,采用单摆等效力学模

型对液体晃动进行建模,柔性附件则简化为线性剪

切梁模型进行分析.刘峰等[5]提出了变参数刚体摆

复合模型,基于该模型对燃料消耗下充液柔性航天

器大范围运动时液体非线性晃动问题进行了研究,

推导了航天器轨道-姿态-晃动耦合动力学方程.
Liu等[6]针对含有多个贮箱的柔性航天器液体大

幅晃动问题,采用Kane法和约束曲面等效力学模

型对液体晃动进行建模,并采用几何非线性变形假

设对考虑动力刚化的柔性附件进行建模.闫玉龙

等[7]采用
 

Kirchhoff-Love薄板理论对含有板类柔

性附件和曲壁轴对称充液贮箱的航天器系统进行

了研究,通过变分原理和速度势函数得到了液体晃

动控制方程,基于该动力学方程对刚-柔-液耦合

特性进行了分析.李晓玉等[8]采用多维模态法对横

向激励下圆贮箱壁中的液体非线性晃动问题进行

了研究,推导了贮箱壁的晃动力和晃动力矩的解析

表达式,建立了航天器刚体部分平动和液体耦合的

非线性动力学方程.于嘉瑞等[9]采用等几何分析法

对气-液混合液体大幅晃动问题进行了建模,并基

于该模型建立了携带柔性帆板的充液航天器耦合

动力学模型.Wu等[10]基于绝对节点坐标法和拉格

朗日原理对带有柔性附件的充液卫星进行了建模,

其中液体部分采用8节点绝对节点坐标固体有限

元表示,柔性太阳能帆板采用4节点绝对节点坐标

薄板单元表示,并通过罚函数表示液体的不可压缩

性.Kotsarinis等[11]采用光滑粒子流体力学(SPH)

法对航天器机动时液体燃料的晃动行为及阻尼大

小进行了研究.Yu等[12]基于SPH 法和动量守恒

定律发展了充液航天器贮箱内燃料非惯性系下晃

动作用力和力矩的快速计算方法,并基于OpenMP
进行并行计算提高运算效率.张诗琪等[13]采用
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SPH法建立了充液刚体动力学模型,基于达朗贝

尔原理推导了简化的晃动力和力矩,在刚体约束方

程的基础上建立了刚-液耦合动力学模型.
  

虽然众多学者进行了大量的研究,取得了瞩目

的成果,但是充液柔性航天器动力学建模与控制的

研究中仍然存在一些问题有待深入研究.首先,柔
性附件建模一般采用有限模态法,不可避免带来溢

出效应,影响控制效果.其次,液体晃动建模方面主

要分为三类:等效力学法、解析法和数值计算法.但
这三者均存在一些问题.工程中采用等效力学模型

对液体晃动进行建模[2-6]最为常见,包括运动脉动

球模型[3,14]、单摆/复合摆模型[2,4,5]、弹簧-质量块

模型[15]等.虽然等效力学模型建模简单,但是难以

处理液体非线性大幅晃动问题,同时难以描述液面

形状.另外,等效力学模型参数辨识比较困难,往往

需要数值方法或者实验方法辅助确定.采用解析法

对液体晃动进行研究[7,8]可以获得解析解,方便后

续运算,但解析法往往推导烦琐,求解困难,且同样

难以处理液体非线性大幅晃动问题,难以描述液面

形状.随着计算机的发展,数值计算方法对液体晃

动进行模拟[9,10]成为新的研究趋势,即计算流体力

学(CFD)法.传统的CFD法包括有限元法[10,16]、边

界元法[9,17]等,其适用范围广泛,能够处理液体大

幅晃动工况,但是难以处理自由表面、液固混合等

问题.SPH法作为CFD法中的一种,具有准确描

述液体晃动行为、无网格化、易于模拟重力环境以

及对贮箱形状要求低等特点,在航天器液体晃动动

力学分析中得到了迅速发展.但是现有采用SPH
法对充液航天器液体晃动的研究[11-13]中只考虑了

液体晃动对贮箱的影响,并未考虑航天器自身运动

以及柔性附件振动,未能建立充液柔性航天器刚-
柔-液耦合动力学模型,对刚-柔-液耦合特性的

分析不够全面和深入.对于SPH法自身来讲,粒子

数目较多、计算步长较小、计算耗时较长,航天器自

身运动导致粒子边界实时变化,如何将SPH 法应

用到充液柔性航天器动力学与控制中是一个难点.
  

因此,本文采用SPH 法对充液柔性航天器中

的液体晃动问题进行描述,推导了非惯性系下

SPH法的晃动作用力和力矩计算方法;采用变分

法和哈密顿原理,平衡SPH法和航天器动力学模

型间计算步长,集成液体晃动模型和分布参数模

型,建立了充液柔性航天器动力学模型.本文的章

节分布如下:第一节介绍SPH下的液体晃动动力

学模型;第二节介绍充液柔性航天器的刚-柔-液

耦合动力学模型;第三节设置了两种仿真工况进行

数值仿真验证,分析了耦合特性;第四节进行了

总结.

1 基于SPH法的液体晃动动力学建模

1.1 SPH法简介

SPH方法的核心思想之一为核函数近似.核函数

近似法的原理为:对于一个连续的光滑函数f(r),在
定义域Ω 内任意一点x 处的函数值可以表示为

f(x)=∫Ω
f x'  δD x-x'  dx' (1)

其中,δD 为狄拉克函数.
  

由于狄拉克函数δD 连续但不可导的性质会对

计算带来不便,且在实际应用中理想的δD 函数并

不存在,因此,常采用光滑核函数来近似替代狄拉

克函数:

f(x)≈∫Ω
f x'  W(x-x',h)dx' (2)

其中,W(x-x',h)为SPH 法中的光滑核函数;h
为光滑长度,κ是光滑因子,h 和κ一同决定光滑函

数影响域的范围.
  

光滑核函数应该满足正则化条件、强尖峰函数

性质和紧支性条件等.本文选择B-样条函数作为

光滑核函数,B-样条函数的具体形式为[18]

W(R,h)=αd×

2
3-R2+

1
2R

3 0≤R <1

1
6
(2-R)3   1≤R <2

 

0 R ≥2

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁
􀪁

(3)

其中,在处理一维、二维和三维问题时,式中αd 的

取值分别为1/h、15/7πh2、3/2πh3;R 是点x 和x'
之间的相对距离,定义为:R=r/h= x-x'/h.

  

在SPH法中,通过有限个具有独立质量和密

度的粒子的相互作用表示系统的整体运动特性,其
核心思想就是粒子近似.假设第j个粒子的体积为

ΔVj,粒子的密度为ρj,则粒子的质量mj 可表示为

mj =ΔVjρj (4)

其中,j=1,2,…,N,表示粒子的编号,N 表示粒

子所在支持域内的所有粒子总数.
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根据式(4),则函数f(x)的核函数近似表示可

改写为支持域内所有粒子的求和形式:

<f(x)>=∫Ω
f(x')W(x-x',h)dx'

≈∑
N

j=1
f(xj)W(x-xj,h)ΔVj

=∑
N

j=1
f(xj)W(x-xj,h)

mj

ρj

(5)
  

同理,函数的空间导数的核函数近似也可用支

持域内的粒子求和形式进行表示:

<�·f(x)>= -∑
N

j=1
f(xj)[�·W(x-xj,h)]

mj

ρj

(6)
  

令Wij =W(xi-xj,h),则粒子i处的函数及

其函数的导数的粒子近似最终可写为

<f(xi)>=∑
N

j=1

mj

ρj
f(xj)Wij

<�·f(xi)>=-∑
N

j=1

mj

ρj
f(xj)[�·Wij] (7)

其中

�·Wij=-�·Wij=
xi-xj

rij

∂Wij

∂rij
=
xij

rij

∂Wij

∂rij

(8)

1.2 基于SPH法的Navier-Stokes方程
  

拉格朗日描述下的流体力学动力学方程由一

系列偏微分方程组成,即 Navier-Stokes(N-S)方

程,其中包括了质量守恒方程、动能守恒方程和能

量守恒方程.在此,我们采用α和β表示坐标方向,

采用哑指标法表示求和,则等熵流体(忽略能量方

程)的N-S方程的偏微分方程组如下所示:
  

(1)连续性方程

dρ
dt=-ρ

∂vβ

∂xβ
(9)

  

(2)动量方程

dvα

dt =
1
ρ
∂σαβ

∂xβ +fout (10)

其中,fout 表示单位质量所受到的体积力;σ 表示

总应力张量,由各向同性压力p 和黏性应力τ两部

分组成.当考虑牛顿流体时,总应力张量表示为:

σαβ =-pδαβ +μεαβ (11)

εαβ =
∂vβ

∂xα +
∂vα

∂xβ -
2
3
(�·v)δαβ (12)

其中,δαβ 是 Kronecker符号,当且仅当α=β 时,

δαβ=1,其他情况均为0.
  

考虑粒子之间的对称性,基于核函数近似和粒

子近似,对 N-S方程式(9)和式(10)进行离散,以
获得SPH形式的离散方程.首先,对连续方程式

(9)采用连续密度法进行粒子近似表示:

dρi

dt =∑
N

j=1
mjvβ

ij
∂Wij

∂xβ
i

(13)

其中,vβ
ij =vβ

i -vβ
j .

  

同样地,对动量方程式(10)进行粒子近似可以

得到两种形式的SPH离散格式:

dvα
i

dt =-∑
N

j=1
mj

pi+pj

ρiρj

∂Wij

∂xα
i

+

 ∑
N

j=1
mj

μiεαβ
i +μjεαβ

j

ρiρj

∂Wij

∂xβ
i

+fα
out (14)

和

dvα
i

dt =-∑
N

j=1
mj

pi

ρ2
i
+
pj

ρ2
j  ∂Wij

∂xα
i

+

 ∑
N

j=1
mj

μiεαβ
i

ρ2
i

+μjεαβ
j

ρ2
j  ∂Wij

∂xβ
i

+fα
out (15)

其中,

εαβ
i =∑

N

j=1

mj

ρj
vβ

ji
∂Wij

∂xα
i

+∑
N

j=1

mj

ρj
vα

ji
∂Wij

∂xβ
i

-

 2
3∑

N

j=1

mj

ρj
vji·�iWij  δαβ (16)

1.3 晃动作用力和力矩计算
  

引言中我们已经提到了目前SPH法在航天器

动力学与控制的应用中存在一些问题,其中一点是

航天器自身运动导致粒子边界实时变化.因此,本
节将采用非惯性系下的SPH方程计算液体晃动的

作用力和力矩[19,20],避免动边界实时变化导致边

界粒子实时更新,降低计算复杂度.在航天器的本

体系中,SPH粒子系的运动可视为在非惯性坐标

系内的运动.如图1所示,航天器由航天器本体和

内部液体贮箱组成,O 为航天器质心,O0-X0Y0Z0

为惯性坐标系;Ob 为航天器质心位置,Ob-xbybzb

为航天器质心本体坐标系;P 点为贮箱内的参考

点,相对于贮箱静止;粒子i表示SPH系中的任意

一个粒子;RO 表示航天器质心在惯性系下的位置

矢量;Ri 表示粒子i在惯性系下的位置矢量;rp 表

示p 点在本体坐标系下的位置矢量;ri 表示粒子i
相对于点p 的位置矢量.
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图1 液体贮箱及SPH粒子位置示意图

Fig.1 Diagram
 

of
 

liquid
 

tank
 

and
 

SPH
 

particle
 

positions
  

粒子i 在惯性系O0-X0Y0Z0 下的位置可表

示为

Ri=RO +rp +ri (17)
  

因此,粒子i的速度Vi 可表示为

Vi=
d(RO +rp +ri)

dt =VO+vi+ω×(rp+ri)

(18)
其中,VO 表示航天器质心的速度;vi 表示粒子i相

对于航天器质心本体系的速度;ω 表示航天器的角

速度.对式(18)求导可得

 
DVp

Dt =
D[VO +vi+ω ×(rp +ri)]

Dt

 =
DVO

Dt +
dvi

dt +ω×vi+
dω
dt×(rp +ri)+

  ω ×[vi+ω ×(rp +ri)]

 =
DVO

Dt +
dvi

dt +
dω
dt ×(rp +ri)+

  ω ×[ω ×(rp +ri)]+2ω ×vi

 =
dvi

dt -finertial,i (19)

其中,D(·)/Dt表示矢量对时间求导的绝对导数,

d(·)/dt表示在本体系中对时间求导的相对导数;

DVO/Dt表示航天器质心的平动加速度;dvi/dt表

示粒子相对于本体系的相对加速度;dω/dt表示航

天器的角加速度;finertial,i 表示粒子i受到的非惯性

系中的惯性力 .
  

在式(19)中定义了惯性加速度后,将其引入非

惯性系下的SPH 方程中,可得到非惯性系下的

SPH离散方程为:

dvα
i

dt -fα
inertial,i=fα

in,i+fα
out,i

dvα
i

dt =fα
in,i+fα

out,i+fα
inertial,i

 =-∑
N

j=1
mj

pi

ρ2
i
+
pj

ρ2
j  ∂Wij

∂xα
i

+

  ∑
N

j=1
mj

μiεαβ
i

ρ2
i

+μjεαβ
j

ρ2
j  ∂Wij

∂xβ
i

-[
DV0

Dt +

  β×rref+ω ×(ω ×rref)+2ω ×vi]α +
  fα

out,i (20)
其中,rref=rp+ri 表示粒子i相对于本体坐标系的

位置矢量;β 表示航天器角加速度;fin,i 表示粒子i
受到的粒子间作用力;fout,i 表示粒子i 受到的

外力.
  

通过式(20),我们即可通过航天器自身运动状

态(平动加速度、角速度、角加速度等),对液体贮箱

内的粒子施加惯性力,进而可以获得非惯性系下的

粒子运动,为后续动边界仿真及晃动作用力和力矩

求解奠定基础.
  

在获得非惯性系下的SPH 离散动力学方程

后,我们根据质点系动量定理和动量矩定理获得液

体晃动的作用力和力矩.液体晃动对贮箱的作用力

和作用力矩为:

 Fslosh=-Fcontact

 =Finertial+Fout-∑
N

i=1
mi
dvi

dt

 =m ∑
N

i=1
finertial,i+fout,i-

Δ∑
N

i=1
vi  

Δtd

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁 (21)

 Mslosh=-Mcontact

=m ∑
N

i=1

(ri×finertial,i+ri×fout,i)-
Δ∑

N

i=1

(ri×vi)  
Δtd  

(22)
其中,Fcontact、Mcontact分别表示贮箱箱体表面受到的

液体作用力和力矩;Fslosh、Mslosh 分别表示液体对贮

箱的作用力和力矩;Finertial 表示非惯性系中的惯性

力;Fout表示体积力(包括重力),fout,i 表示粒子i受

到的体积力;Δtd 代表航天器动力学积分仿真时间步

长;Δ∑
N

i=1
vi  表示所有粒子(1~N)速度在Δtd时间

内的改变量的矢量和;Δ∑
N

i=1

(ri ×vi)表示所有粒子

(1~N)单位质量角动量在Δtd 时间内的改变量的

矢量和.

2 刚-柔-液耦合动力学模型
  

充液柔性航天器结构如图2所示,整体由三部

02



第4期 曹凯等:基于SPH的充液柔性航天器耦合特性分析

分组成:中心刚体、刚体两侧柔性附件以及刚体内

部液 体 贮 箱.其 中,O-XY 表 示 惯 性 坐 标 系,

O-x2y2 表 示 航 天 器 固 连 坐 标 系,O-x3y3、

O-x4y4 分别表示右侧和左侧柔性附件局部坐标

系;J、M、R、θ 分别表示中心刚体转动惯量、质量、

半径和姿态角;L1、L2 分别表示右侧和左侧柔性附

件长度;ρ1、ρ2 分别表示右侧和左侧柔性附件线密

度;EI1、EI2 分别表示右侧和左侧柔性附件弹性模

量;M1、M2 分别表示右侧和左侧柔性附件末端负

载质量;ξ1、ξ2 分别表示右侧和左侧柔性附件挠度;

τ表示施加在中心刚体上的控制力矩,FX、FY 表示

施加在中心刚体上的控制力;Of 表示液体贮箱中

心点在 中 心 刚 体 中 的 位 置,r 表 示 液 体 贮 箱 的

半径.

图2 充液柔性航天器示意图

Fig.2 Diagram
 

of
 

a
 

liquid-filled
 

flexible
 

spacecraft
  

在得到液体晃动的作用力和作用力矩以后,采

用哈密顿原理∫
t2

t1

(δEk -δEp +δW)dt=0建立充

液柔性航天器刚-柔-液耦合动力学模型.
  

系统动能表达式Ek:

 Ek =
1
2Jθ

·2+
1
2M(X

·2+Y
·2)+

1
2∫

L1

0
ρ1(x)·

{(x+R)2θ
·2+2(x+R)θ

·

ξ
·

1(x,t)+

ξ
·2
1(x,t)+X

·2+Y
·2+2[(x+R)θ

·
+

ξ
·

1(x,t)](X
·
cosθ-Y

·
sinθ)}dx+

1
2∫

L2

0
ρ2(x){(x+R)2θ

·2+2(x+R)θ
·

ξ
·

2(x,t)+

ξ
·2
2(x,t)+X

·2+Y
·2+2[(x+R)θ

·
+

ξ
·

2(x,t)](X
·
cosθ-Y

·
sinθ)}dx+

1
2M1[(L1+

R)2θ
·2+2(L1+R)θ

·

ξ
·

1(L1,t)+ξ
·2
1(L1,t)+

X
·2+Y

·2+2[(L1+R)θ
·
+ξ

·

1(L1,t)](X
·
cosθ-

Y
·
sinθ)]+

1
2M2[(L2+R)2θ

·2+2(L2+

R)θ
·

ξ
·

2(L2,t)+ξ
·2
2(L2,t)+X

·2+Y
·2+

2[(L2+R)θ
·
+ξ

·

2(L2,t)](X
·
cosθ-Y

·
sinθ)]

(23)
其中,X、Y 分别表示惯性系下中心刚体沿O-X、

O-Y 的位移.
  

系统势能表达式Ep:

Ep =
1
2∫

L1

0
EI1(x)ξ21xxdx+

1
2∫

L2

0
EI2(x)ξ22xxdx

(24)

  

系统非保守力做功表达式W:

W =∫(τ+Mslosh)dθ+∫(FX +Fslosh,X)dX +

 ∫(FY +Fslosh,Y)dY+∫
L1

0

M2
b1(x,t)
2EbIb

dx+

 ∫
L2

0

M2
b2(x,t)
2EbIb

dx (25)

其中,Mb1、Mb2 分别表示作动器施加在右侧和左侧

柔性附件上的力矩.
将式(23)~(25)代入哈密顿方程即可计算得到

系统动力学方程,具体推导过程可参考文献[21].最
终,基于SPH法的充液柔性航天器刚-柔-液耦合

动力学方程如下:

 0=τ+Mslosh-Jθ
··
-∫

L1

0
ρ1(x)(x+R)2θ

··
dx-

∫
L1

0
ρ1(x)(x+R)ξ

··

1(x,t)dx-∫
L1

0
ρ1(x)(x+

R)(Y
··
cosθ-Y

·
θ
·
sinθ-X

··
sinθ-X

·
θ
·
cosθ)dx-

∫
L1

0
ρ1(x)[(x+R)θ

·
+ξ

·

1(x,t)](Y
·
sinθ+

X
·
cosθ)dx-∫

L2

0
ρ2(x)(x+R)2θ

··
dx+∫

L2

0
ρ2(x+

R)ξ
··

2(x,t)dx+∫
L2

0
ρ2(x)(x+R)(Y

··
cosθ-

Y
·
θ
·
sinθ-X

··
sinθ-X

·
θ
·
cosθ)dx-∫

L2

0
ρ2(x)·

[-(x+R)θ
·
+ξ

·

2(x,t)](Y
·
sinθ+X

·
cosθ)dx-

M1(L1+R)(L1+R)θ
··
+ξ
··

1(L1,t)  -

M1(L1+R)(Y
··
cosθ-Y

·
θ
·
sinθ-X

··
sinθ-

X
·
θ
·
cosθ)-M1[(L1+R)θ

·
+ξ

·

1(L1,t)](Y
·
sinθ+

X
·
cosθ)+M2(L2+R)[-(L2+R)θ

··
+

ξ
··

2(L2,t)]+M2(L2+R)(Y
··
cosθ-Y

·
θ
·
sinθ-

X
··
sinθ-X

·
θ
·
cosθ)-M2[-(L2+R)θ

·
+

12



动 力 学 与 控 制 学 报 2025年第23卷

ξ
·

2(L2,t)](Y
·
sinθ+X

·
cosθ) (26)

 0=FX +Fslosh,X -MX
··

-M1X
··

-M2X
··

-

∫
L1

0
[ρ1(x)X

··
]dx-∫

L2

0
[ρ2(x)X

··
]dx+

∫
L1

0
{ρ1(x)[(x+R)θ

·
+ξ

·

1(x,t)]θ
·
cosθ+

ρ1(x)[(x+R)θ
··
+ξ
··

1(x,t)]sinθ}dx+

∫
L2

0
{ρ2(x)[-(x+R)θ

·
+ξ

·

2(x,t)]θ
·
cosθ+

ρ2(x)[-(x+R)θ
··
+ξ
··

2(x,t)]sinθ}dx+

M1[(L1+R)θ
·
+ξ

·

1(L1,t)]θ
·
cosθ+M1[(L1+

R)θ
··
+ξ
··

1(L1,t)]sinθ+M2[-(L2+R)θ
·
+

ξ
·

2(L2,t)]θ
·
cosθ+M2[-(L2+R)θ

··
+

ξ
··

2(L2,t)]sinθ (27)

 0=FY +Fslosh,Y -MY
··
-M1Y

··
-M2Y

··
-

∫
L1

0
[ρ1(x)Y

··
]dx-∫

L2

0
[ρ2(x)Y

··
]dx+

∫
L1

0
{ρ1(x)[(x+R)θ

·
+ξ

·

1(x,t)]sinθθ
·
-

ρ1(x)[(x+R)θ
··
+ξ
··

1(x,t)]cosθ}dx+

∫
L2

0
{ρ2(x)[-(x+R)θ

·
+ξ

·

2(x,t)]sinθθ
·
-

ρ2(x)[-(x+R)θ
··
+ξ
··

2(x,t)]cosθ}dx+

M1[(L1+R)θ
·
+ξ

·

1(L1,t)]θ
·
sinθ-

M1[(L1+R)θ
··
+ξ
··

1(L1,t)]cosθ+

M2[-(L2+R)θ
·
+ξ

·

2(L2,t)]θ
·
sinθ-

M2[-(L2+R)θ
··
+ξ
··

2(L2,t)]cosθ (28)

 0=∫
L1

0
-ρ1(x)[(x+R)θ

··
+ξ
··

1(x,t)]dx+

∫
L1

0
-ρ1(x)(Y

··
cosθ-Y

·
θ
·
sinθ-X

··
sinθ-

X
·
θ
·
cosθ)dx-∫

L1

0
EI1(x)ξ1xxxxdx+

∫
L1

0
Mb1(x,t)xxdx (29)

 0=∫
L2

0
-ρ2(x)[-(x+R)θ

··
+ξ
··

2(x,t)]dx+

∫
L2

0
-ρ2(x)(Y

··
cosθ-Y

·
θ
·
sinθ-X

··
sinθ-

X
·
θ
·
cosθ)dx-∫

L2

0
EI2(x)ξ2xxxxdx+

∫
L2

0
Mb2(x,t)xxdx (30)

ξ1(0,t)=ξ2(0,t)=0

ξ1x(0,t)=ξ2x(0,t)=0

ξ1xx(L1,t)=ξ2xx(L2,t)=0

M1(Y
··
cosθ-Y

·
θ
·
sinθ-X

··
sinθ-X

·
θ
·
cosθ)

 =EI1(L1)ξ1xxx(L1,t)-M1[(L1+R)θ
··
+

ξ
··

1(L1,t)]

M2(Y
··
cosθ-Y

·
θ
·
sinθ-X

··
sinθ-X

·
θ
·
cosθ)

 =EI2(L2)ξ2xxx(L2,t)-M2[-(L2+R)θ
··
+

ξ
··

2(L2,t)] (31)

dρi

dt =∑
N

j=1
mjvβ

ij
∂Wij

∂xβ
i

(32)

dvα
i

dt =-∑
N

j=1
mj

pi

ρ2
i
+
pj

ρ2
j  ∂Wij

∂xα
i

+

 ∑
N

j=1
mj

μiεαβ
i

ρ2
i

+μjεαβ
j

ρ2
j  ∂Wij

∂xβ
i

-

 [a··+θ
··
×rref+θ

·
×(θ

·
×rref)+2θ

·
×vi]α +

 fα
out,i (33)

Fslosh=m ∑
N

i=1
finertial,i+fout,i-

Δ∑
N

i=1
vi  

Δtd

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁

(34)

Mslosh=m ∑
N

i=1

(ri×finertial,i+ri×fout,i)-
Δ ∑

N

i=1

(ri×vi  
Δtd  

(35)
其中,式(26)~(28)为航天器中心刚体的动力学方

程,包含了液体晃动和柔性附件振动的耦合项;式
(29)~(31)为柔性附件振动方程,其中式(29)和式

(30)分别表示右侧和左侧柔性附件的振动方程,包
括了中心刚体耦合项,后续仿真分析中采用假设模

态法对其进行离散;式(31)表示边界条件;式(32)
和式(33)为液体晃动SPH离散动力学方程,包含

了中心刚体耦合项;式(34)和式(35)用于计算液体

燃料和航天器之间的相互作用力和力矩.
  

值得注意的是,上述方程针对柔性附件建立了

分布参数模型,系统没有离散,后续可直接针对该

系统设计连续系统控制器,避免了溢出效应影响.
而后续仿真中采用假设模态法离散仅仅为了仿真

展示,对溢出效应并无影响[22].另外,SPH 离散动

力学仿真时间步长远小于航天器系统动力学仿真

步长.因此,进行数值计算时,在一个航天器仿真步

长内,认为航天器的中心刚体相关信息(平动加速

度、角速度、角加速度等)不发生改变,计算该时间

22
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步长内的液体晃动粒子运动情况;当仿真步长结束

时,更新晃动作用力和作用力矩,计算该时刻的航

天器系统状态,更新中心刚体相关信息.通过此步

骤的处理,平衡SPH法和航天器动力学仿真步长,

能够初步解决两者间计算一致性问题,为后续

SPH法的应用提供思路.

3 数值仿真
  

首先,本节研究对象如图2所示,由中心刚体、

柔性附件、液体燃料三者组成刚-柔-液耦合航天

器系统.中心刚体及柔性附件参数设置为两侧柔性

附件采用对称配置,L1=L2=5
 

m,M1=M2=5
 

kg,

其他参数设置见表1所示.球形贮箱半径r=0.5
 

m,

初始燃料高度0.3
 

m,考虑微重力环境,微重力设置

为g=0.000
 

1
 

m/s2.为了简化计算以及保持质心位

置,假设球形贮箱中心在刚体坐标系O2-x2y2 的

原点处,且液体晃动为小幅晃动不改变质心位置.
液体燃料为甲基肼(MMH),密度为874.4

 

kg/m3,

动力黏性系数为4.189×10-4
 

kg/(m·s).初始液

面高度设置为0.3
 

m,初始实粒子间距0.02
 

m,每个

粒子质量为0.3498
 

kg,总的液体质量约为171
 

kg,

约为航天器主体(中心刚体+液体)质量的46%.
液体晃动SPH仿真时间间隔为Δt=0.0001

 

s,航
天器动力学仿真时间间隔为Δtd=0.01

 

s,即每隔

100个SPH仿真步长进行一次航天器动力学积分

计算.由于仿真计算较慢,本算例中仿真时间设置

为30
 

s.后续算例测试均在一台配置6核12线程

的Intel
 

i7
 

处理器和16
 

GB内存的个人电脑上完

成,预平衡时间6
 

s仿真耗时约为20
 

min.

表1 仿真参数设置

Table
 

1 Setting
 

of
 

simulation
 

parameters

Parameters Value

M/kg 200

J/(kg·m2) 160

R/m 2

M1/kg 5

M2/kg 5

L1/m 5

L2/m 5

EI/(N·m2) 120

ρ/(kg/m) 20
  

微重力环境下,SPH 法下球形贮箱及其内部

液体的初始液面如图3所示.经过约6
 

s的预平衡

后,预平衡状态的球形贮箱及其内部液体的预平衡

液面如图4所示,此时受微重力环境影响,液面呈

现内凹形状.

图3 球形贮箱初始液面展示

Fig.3 Demonstration
 

of
 

initial
 

liquid
 

level
 

for
 

spherical
 

tank

图4 微重力环境球形贮箱预平衡液面展示
Fig.4 Demonstration

 

of
 

pre-equilibrium
 

liquid
 

level
 

for
 

spherical
 

tanks
 

in
 

a
 

micro-gravity
 

condition

为了验证微重力环境下SPH法以及非惯性系

下晃动作用力和力矩计算方法的准确性和适用性,
采用Fluent商业软件计算结果作为对比进行了验

证.对球形贮箱施加水平方向激励,x=0.05sin(2π·

0.2t).SPH法和Fluent得到的晃动作用力和力矩

变化曲线见图5~7.
  

从图5可以看出,在微重力环境水平激励时,

SPH法得到的水平方向晃动作用力与Fluent得到

的结果较为接近.激励初始阶段,Fluent得到的结

果存在剧烈振荡,并随时间快速收敛.当Fluent结

果振荡收敛时,可以看到两者之间相位几乎一致,
均呈现正弦波曲线.两者最大幅值误差约为3

 

N,
在可接受范围内.图6展示了重力方向晃动作用力
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变化曲线.由于重力方向上不施加激励同时重力较

小,因此,重力方向上晃动作用力较小.SPH 法得

到的结果随时间推移收敛到0
 

N附近;Fluent结果

在0
 

N附近振荡.整体来说,两者之间误差较小,满
足精度要求.图7展示了晃动作用力矩变化曲线.
可以看出SPH和Fluent两者相位几乎一致,幅值

相差不大,Fluent的晃动作用力在重力方向振荡导

致曲线不是完全吻合,但满足精度要求.综上,可以

认为SPH法计算得到的液体晃动作用力和力矩满

足航天器动力学仿真所需精度.

图5 微重力环境激励下贮箱水平方向晃动作用力

Fig.5 Horizontal
 

sloshing
 

force
 

on
 

tanks
 

by
 

excitation
 

in
 

a
 

microgravity
 

condition

图6 微重力环境激励下贮箱竖直方向晃动作用力

Fig.6 Vertical
 

sloshing
 

force
 

on
 

tanks
 

by
 

excitation
 

in
 

a
 

microgravity
 

condition

图7 微重力环境激励下贮箱晃动作用力矩

Fig.7 Torque
 

on
 

tanks
 

by
 

excitation
 

in
 

a
 

microgravity
 

condition
  

为了更加清晰地展示刚-柔-液耦合特性,以
不考虑液体晃动的刚-柔耦合模型(rigid-flexible

 

coupled
 

model,
 

RF
 

model)作为对比,基于刚-

柔- 液 耦 合 模 型 (rigid-flexible-liquid
 

coupled
 

model,
 

RFL
 

model),采用了对称振动和反对称振

动两种工况进行分析,仿真结果如图8~11所示.

3.1 对称振动
  

图8~11展示了对称振动初始条件下,刚-柔-
液耦合模型以及刚-柔耦合模型下的系统振动情

况.首先,图8中展示了两种模型下右侧和左侧柔

性附件末端点的振动情况.从图中可以看出,两种

模型在对称初始条件下均保持对称振动,两侧柔性

附件末端点的振动曲线完全一致.图9、图10中对

中心刚体姿态角和O-X 轴方向的位置振动进行

了展示,同时也佐证了对称振动初始条件下两侧

柔性附件振动也保持对称的特性.同时,从图中可

图8 刚-柔-液耦合模型和刚-柔耦合模型中两侧柔性附件
末端点振动曲线

Fig.8 Vibration
 

curves
 

of
 

end
 

points
 

of
 

flexible
 

appendages
 

in
 

RFL
 

model
 

and
 

RF
 

model

图9 中心刚体姿态角变化曲线

Fig.9 Variation
 

curve
 

of
 

attitude
 

angle
 

of
 

central
 

hub

图10 中心刚体轴O-X 方向位置变化曲线
Fig.10 Variation

 

curve
 

of
 

the
 

position
 

of
 

the
 

central
 

hub
 

along
 

the
 

O-X
 

direction
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图11 中心刚体O-Y 轴方向位置变化曲线

Fig.11 Variation
 

curve
 

of
 

the
 

position
 

of
 

the
 

central
 

hub
 

along
 

the
 

O-Y
 

direction

以看出,刚-柔-液耦合模型下末端点的振动幅值

略微小于刚-柔耦合模型下的柔性附件末端点振

动幅值,其振动相位要稍微快于刚-柔耦合模型下

的振动相位.该现象出现的可能原因是液体不仅随

中心刚体进行运动,其本身还进行晃动.因此,柔性

附件的振动能量小部分提供给液体晃动,导致其振

动幅值降低;由于液体晃动初始阶段对中心刚体的

作用较小,相比于刚-柔耦合模型中心刚体整体质

量较低,因此,柔性附件振动较快,但随着时间推移

相位差逐渐保持不变.图11展示了中心刚体O-Y
轴方向的位置振动.从图中可以看出,刚-柔-液

耦合模型的振动幅值明显小于刚-柔耦合模型,这
是由于液体晃动占据了原本中心刚体的能量,导致

中心刚体振动幅值下降.
图12~14展示了刚-柔-液耦合模型在对称

振动初始条件下液体晃动对贮箱的作用力和力矩.
图12和图14分别展示了液体晃动对贮箱沿O-X
方向的作用力以及对贮箱的作用力矩,从图中可以

看出两者几乎为0,可以忽略不计.同时,图13展

示了中心刚体受到的沿O-Y 方向的作用力,其幅

值不再保持在0附近,最大幅值约为2
 

N.值得注

意的是,由于SPH粒子初始位置是贮箱底部,同时

贮箱水平放置,中心刚体的姿态角为0
 

rad,即中心

刚体也水平.因此,在对称振动初始条件下,贮箱沿

图12 O-X 方向晃动作用力Fslosh,X 曲线

Fig.12 Variation
 

curve
 

of
 

Fslosh,Xalong
 

the
 

O-X
 

direction

图13 O-Y 方向晃动作用力Fslosh,Y 曲线

Fig.13 Variation
 

curve
 

of
 

Fslosh,Yalong
 

the
 

O-Y
 

direction

图14 晃动作用力矩 Mslosh曲线

Fig.14 Variation
 

curve
 

of
 

Mslosh

竖直方向振动对液体施加激励,液体对贮箱施加的

反作用力则保持在竖直方向,这与图12~14中展

示的结果相吻合.

3.2 反对称振动
  

图15~18展示了反对称振动初始条件下系统

振动情况.与先前对称振动的情况类似,图15展示

的两种模型中柔性附件末端点振动呈现反对称振

动的现象.从图中可以明显看出,随着时间的推移,

刚-柔-液耦合模型中柔性附件末端点的振动幅

值逐渐下降,同时两者间的相位逐渐出现偏差,刚

-柔-液耦合模型的振动相位略微超前.这与对称

振动中的现象相似,均是由于液体晃动吸收了部分

能量.图16~18展示的刚体姿态角以及位置振动

曲线表明,非对称初始条件下,中心刚体不再呈现

出非对称振动下的情形.此时,中心刚体的姿态角

随时间逐渐降低,沿O-X 轴和O-Y 轴的位置振动

幅值不断增加.这是由于虽然将液体贮箱置于中心

刚体的中心位置,但是由于粒子初始位置位于贮箱

下半部分,当中心刚体在非对称振动初始条件下开

始转动时,由于液体燃料的偏置振动,对中心刚体

施加指向O-XY 第四象限的力,导致中心刚体位

置产生振动.这一现象可以从图19~21展示的晃

动作用力和力矩得到验证.图19中沿O-X 轴晃
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动作用力在仿真开始阶段较大,随着时间增加幅值

逐渐稳定.图20中沿O-Y 轴晃动作用力幅值较

小,且随时间逐渐降低.图21中晃动作用力矩幅值

逐渐降低,最后趋于平衡.上述现象也是由于液体

贮箱偏置导致的.初始阶段中心刚体姿态角较小,

图15 刚-柔-液耦合模型和刚-柔耦合模型两侧柔性
附件末端点振动曲线

Fig.15 Vibration
 

curves
 

of
 

end
 

points
 

of
 

flexible
 

appendages
 

in
 

RFL
 

model
 

and
 

RF
 

model

图16 中心刚体姿态角变化曲线

Fig.16 Variation
 

curve
 

of
 

attitude
 

angle
 

of
 

central
 

hub

图17 中心刚体O-X 轴方向位置变化曲线

Fig.17 Variation
 

curve
 

of
 

the
 

position
 

of
 

the
 

central
hub

 

along
 

the
 

O-X
 

direction

图18 中心刚体O-Y 轴方向位置变化曲线
Fig.18 Variation

 

curve
 

of
 

the
 

position
 

of
 

the
 

central
 

hub
 

along
 

the
 

O-Y
 

direction

图19 O-X 方向晃动作用力FsloshX 曲线

Fig.19 Variation
 

curve
 

of
 

FsloshXalong
 

the
 

O-X
 

direction

图20 O-Y 方向晃动作用力FsloshY 曲线

Fig.20 Variation
 

curve
 

of
  

FsloshYalong
 

the
 

O-Y
 

direction

图21 晃动作用力矩 Mslosh曲线

Fig.21 Variation
 

curve
 

of
 

Mslosh

液体晃动产生的作用力主要沿 O-X 轴方向.同

时,随着仿真时间增加,液体晃动逐渐趋于平衡,晃

动频率与柔性附件振动以及中心刚体姿态振荡保

持一致,此时晃动作用力和力矩逐渐稳定.

4 结论

本文基于SPH法和分布参数法,提出了充液

柔性航天器的刚-柔-液耦合动力学模型.在液体

晃动部分,采用SPH法进行建模,能够处理液体非

线性晃动问题;基于哈密顿原理和分布参数法,平

衡SPH法和航天器动力学两者间的仿真步长,建

立了刚-柔-液耦合动力学模型,避免了溢出效应

可能带来的不利影响.通过对比刚-柔耦合模型可

以发现,刚-柔-液耦合模型中,柔性附件振动的

能量会被液体燃料吸收,激发液体燃料振动,进而
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降低柔性附件振动幅值.同时,液体燃料晃动会激

发中心刚体振动,使得中心刚体不再满足对称振动

或反对称振动特性.
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