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摘   要   对存在未知外界干扰、参数不确定问题的刚–液–柔多体耦合航天器姿态控制进行了研究。将液体燃料

的晃动等效为球摆模型，挠性附件假设为欧拉–伯努利梁，运用拉格朗日方法建立航天器的动力学方程。将外界

干扰、航天器转动惯量的参数不确定性以及液体晃动和挠性附件振动带来的耦合干扰归结为集总干扰，设计干扰

观测器对其进行补偿；在干扰观测器的基础上，设计一种模糊滑模控制律。在原有的终端滑模控制基础上采用模

糊控制对切换增益进行改进，达到抑制系统抖动的目的。数值仿真结果表明：所设计的模糊终端滑模控制律不仅

能够实现充液挠性航天器的姿态机动，而且能够有效抑制液体晃动和挠性附件的振动，具有更好的控制性能。
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Abstract    In  this  paper,  the  attitude  control  of  rigid-liquid-flexible  multi-body  coupling  spacecraft
with unknown external disturbances and uncertain inertia parameters is studied, and an attitude maneu-

ver control method based on disturbance observer and fuzzy terminal sliding mode control is proposed.
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The sloshing of liquid fuel in the spacecraft is equivalent to a spherical pendulum model, and the flexi-

ble appendages are assumed to be an Euler-Bernoulli beam. The coupled dynamic equation of the liquid-

filled  flexible  spacecraft  is  derived  by  using  the  Lagrange  method.  First  of  all,  the  interference  from

space,  the  parameter  uncertainty  of  the  moment  of  inertia  of  the  spacecraft,  the  coupling  interference

caused by the liquid sloshing and the vibration of flexible accessories are summed up as lumped interfer-

ence.  Design  disturbance  observer  to  compensate  and  estimate  the  lumped  disturbance  of  the  system.

Then, based on the designed disturbance observer, a fuzzy terminal sliding mode control law is present-

ed, and it is proved that the state of the closed-loop system is finite-time stable under the control law,

and  converges  to  the  specified  terminal  sliding  mode  surface.  The  fuzzy  terminal  sliding  mode  control

law uses fuzzy control to improve the switching gain based on the traditional terminal sliding mode con-

trol to achieve the purpose of suppressing system jitter. This optimization method can not only reduce

the complexity of terminal sliding mode control method, but also reduce the difficulty of debugging pa-

rameters  because it  does  not  introduce new functions.  The numerical  simulation results  show that  the

designed  fuzzy  terminal  sliding  mode  control  law  can  not  only  achieve  the  finite-time  stability  of  the

closed-loop attitude control system of the liquid-filled flexible spacecraft, but also effectively suppress the

liquid sloshing and the vibration of the flexible appendages. At the same time, it has good robustness to

disturbances caused by external disturbances and parameter uncertainties, and has better control perfor-

mance.

Key  words    Rigid-liquid-flexible coupling spacecraft, Attitude maneuver, Disturbance observer,

Terminal sliding mode control, Fuzzy control

 0　引言

携带大量液体燃料的充液挠性航天器是一个复

杂的非线性动力学系统，各部件间相互耦合效应产生

的不平衡干扰力往往具有非规则、难衰减、易共振的

特点，给航天器控制带来了极大挑战。为了消除燃料

晃动诱发的不稳定效应，须将其纳入航天器整体控制

系统建模方案中，通常利用等效力学模型描述各类贮

腔内液体晃动效应。例如采用单摆模型或弹簧–质量

模型[1,2] 模拟液体小幅晃动，质心面模型和运动脉动

球模型[3,4] 模拟液体大幅晃动，变参数复合摆模型[5,6]

模拟液体燃料晃动及消耗；采用光滑粒子法[7] 研究变

质量液体动力学特性。

随着航天器结构的日益复杂化、外部扰动多样化

以及控制精度的不断提高，对充液挠性航天器的研究

更加深入。文献 [8]针对含有板类柔性附件的充液航

天器，分析了柔性附件的装配位置对航天器系统动力

学行为的影响。文献 [9]设计了一种机动性更加灵活

的正弦过渡角机动度七段路径规划方法，降低机动过

程中液体晃动强度。许多研究在控制系统设计过程

中引入干扰观测器，克服环境干扰和参数不确定性对

航天器姿态控制精度带来的影响，这在实际工程中被

广泛应用。文献 [10]将充液挠性航天器的惯性不确

定性、外部扰动、液体晃动和柔性附件的耦合归为集

总扰动并设计模糊干扰观测器（FDO）进行估计，可以

通过调整设计参数减小估计误差。文献 [11]提出有

限时间积分滑模干扰观测器,保证控制系统中集总干

扰可以在有限时间内被估计。文献 [12]采用干扰观

测器对系统集总干扰进行估计，并对估计值加以前馈

补偿，有效减弱滑模控制颤振现象。文献 [13]针对液

体燃料晃动及典型周期性外扰，利用 RBF神经网络

的非线性逼近能力设计复合干扰观测器进行补偿，实

现航天器姿态控制的同时使液体晃动得到抑制。

现代航天器任务对系统收敛性能提出了新的要

求，即更高的控制精度和更短的收敛时间。终端滑模

不但保留了滑模控制的优点，而且可以实现系统在有

限时间内稳定。文献 [14]总结和分析了终端滑模控

制在近些年的研究与发展，并列出终端滑模面临的挑
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战，即终端滑模控制的奇异值和抖动问题。针对该问

题，研究提出了不同的解决方法：文献 [15]引入显含

正弦函数的切换项；文献 [16]引入动态切换函数；文

献 [17]引入自适应控制器；文献 [18]引入饱和函数和

新型自适应律；文献 [19]引入神经网络；文献 [20]引

入带状态高次项，设计非奇异快速终端滑模函数。这

些方法都是改变终端滑模的滑模面、控制力矩或者引

入新的函数，这无疑会将终端滑模控制复杂化。本文

采用模糊控制直接对终端滑模中产生奇异值和抖动

问题的项进行优化。由于没有引入新的函数，不但可

以降低终端滑模控制方法的复杂度，降低调试参数的

难度，还能有效抑制液体晃动和挠性附件的振动。

本文针对充液挠性航天器的姿态机动问题，首先

利用拉格朗日方法建立了多体耦合航天器动力学方

程，设计了一种模糊终端滑模的复合控制方法，考虑

航天器在姿态机动过程中会受到多种干扰力矩的影

响且系统各状态变量难以准确测量的情况，设计干扰

观测器进行补偿和估计。在滑模控制理论基础上设

计可在有限时间收敛的终端滑模控制律对系统进行

稳定性控制，并用模糊控制技术对控制律中的切换增

益进行优化，抑制系统的抖动。仿真结果验证了本文

方法的有效性。

 1　充液挠性航天器数学模型

 1.1　航天器姿态运动学方程

建立航天器姿态运动学方程如下。[
q̇0
q̇

]
=

1

2
GT (q0, q)ω, (1)

G(q0, q) = [−q, q0I3 − q×]. (2)

ω =
[
ω1 ω2 ω3

]T
[ q0 q ]T = [ q0 q1 q2 q3 ]T

q20 + q
Tq = 1 q×

其 中 ， 为 航 天 器 的 角 速 度 ；

为姿态四元数，满足

约束条件  ，这里  为叉乘矩阵，定义为

q× =

[
0 −q3 q2
q3 0 −q1
−q2 q1 0

]
. (3)

 1.2　航天器动力学方程

O0

Op l

mp rp

l1 ρA EI

航天器的模型如图 1所示，O0xyz 为航天器本体

坐标系，航天器主刚体的质心 为坐标原点。液体晃

动等效为球摆运动， 为球摆的悬挂点，摆长为 ，质

量为 ，位移矢量为 。挠性附件等效为欧拉–伯努

利梁，长度为 ，单位密度为 ，弯曲刚度为 。这里

只考虑航天器的姿态运动且航天器只包含一个液体

贮液箱，液体燃料小幅晃动。

r1 = rt + rp

ṙ1 = ṙt + ω
×rp

球摆在 O0xyz 坐标系中的位移矢量 ，

速度矢量 ，根据文献 [11]，利用拉格朗

日法，建立球摆动力学方程如下：

Aη̈ +Cfη̇ + δω̇ +Kfη +mpD + F (ω) η̇ = 0. (4)

式中，

A =

[
mp 0
0 mp

]
, Cf =

[
2c1 c2
c2 2c3

]
,

δ =

[
−mprz 0 mprx

mpry −mprx 0

]
,

Kf =

 mpg

l
0

0
mpg

l

 ,

D =

[
rxω1ω2 − ry(ω

2
1 + ω2

2) + rzω2ω3

rxω1ω3 − rz(ω
2
1 + ω2

2) + ryω2ω3

]
,

 

x

x1

z1

y1

y

z

l

z

Op

Op

O0

Os S

P

rp

rd u

rt

y

(a) 航天器的简化示意
(a) Simplified diagram of the spacecraft

(b) 液体晃动等效球摆模型
(b) Liquid sloshing equivalent ball pendulum model

图 1    充液挠性航天器及力学模型

Fig. 1    Schematic diagram and mechanical model of

liquid-filled flexible spacecraft
 

760 Chin. J. Space Sci. 　空间科学学报 　2023, 43(4)



η =
[
y
z

]
, F (ω) =

[
0 −2mpω1

2mpω1 0

]
.

u

u =

3∑
i=1

φi(y)εi(t) φi(y)

ε (t) = U × n (t)

设挠性附件的弹性位移为 ，采用模态分析法得

到 ，这里 为挠性附件的各阶主

振动函数，令 。根据文献 [8]，建立挠

性附件的动力学方程为

Bsω̇ + n̈ (t) +Csṅ (t) +Ksn (t) = 0. (5)

Ks = diag

{
uiEI

w l1

0

[
d2φi (y)

dy2

]2

dy

}
式中， ,

Cs = diag

{
2ξiui

√
2EI

w l

0

(
d2φi (y)

/
dx2

)2
dyεi (t)

}
,

Bs =

[
0 0 b1
0 0 b2
0 0 b3

]
,

bi = −uiρA
w l1

0
φi(y)(r0 + y)dy,

ui =
1√

ρA
w l1

0
φ2

i (y) dy

, i = 1, 2, 3.

J

Jb mb

设航天器的转动惯量为 ，主刚体的转动惯量为

，质量为 。根据文献 [11]得到航天器整体的动力

学方程为

Jbω̇ + ω× (
Jbω +BT

s ṅ+ δTη̇
)
+

J̇ω +BT
s n̈+ δTη̈ − Td − τ = 0. (6)

Jb = J −mbr
×
p r

×
p Td τ式中， ，  为未知干扰力矩， 为控

制力矩。

综上可得，式（4）～（6）为充液挠性多体航天器动

力学方程。

 2　复合控制器设计

 2.1　干扰观测器设计

ψ ζ为便于控制，引入新的状态变量 , ，略去方程中

的高阶小量，由系统动力学方程可得

ω̇ = J−1
(
−ω×Jω + T d + τ

)
, (7)

ψ̇ = − (A−1Cfψ +A−1Kfη −A−1CfA
−1δω) , (8)

η̇ = ψ −A−1δω, (9)

ζ̇ = − (Csζ +Ksn−CsBsω) , (10)

ṅ = ζ −Bsω. (11)

其中集总扰动为

T d =Td − ω× (
∆Jω +BT

s ṅ+ δη̇
)
−∆Jω̇+

δT (A−1Cfψ +A−1Kfη −A−1CfA
−1δω)+

BT
s (Csζ +Ksn−CsBsω) .

∆J = mbr
×
p r

×
p ∆J式中， ，  为不确定惯性矩阵。

充液挠性航天器的控制系统可以表示为式（1）和

式（7）～（11）。需要说明的是，航天器在姿态机动过

程中会受到多种形式的干扰，例如航天器自身执行器

故障导致的不可控输出干扰、液体晃动和挠性附件振

动带来的耦合干扰以及来自空间的航天器外部干

扰。将以上干扰归结为集总扰动，并设计相应的扰动

观测器对这些集总扰动进行补偿。

T̄d
˙̄T d

∥∥T̄d

∥∥ ⩽ l2

∥∥∥ ˙̄T d

∥∥∥ ⩽ l3假设 1　 ， 有界，且满足 ， 。

设计如下干扰观测器来等效集总扰动：

ˆ̄Td = z + k1Jω, (12)

ż = −k1z − k2
1Jω + k1 (ω

×Jω − τ ) . (13)

z k1式中， 为观测器的中间变量， 为正常数。对式（12）

求导，并将式（7）和（13）代入可得

˙̄̂
Td =− k1z − k2

1Jω + k1Jω̇+

k1 (ω
×Jω − τ ) = −k1

(
ˆ̄T d − T̄d

)
. (14)

T̃d = T̄d − ˆ̄Td定义干扰观测器的误差为 ，带入式（14）

有

˙̃Td = −k1T̃d +
˙̄Td. (15)

构造如下 Lyapunov函数：

V1 =
1

2
T̃ T
d P T̃d. (16)

P式中，  为一个正定矩阵，

P =

 p11 p12 p13

p21 p22 p23

p31 p32 p33

 ,

p11 p12 p13 p21 p22 p23 p31 p32 p33

λmin λmax

,  ,  ,  ,  ,  ,  ,  ,  为待设计的量 ;

为最小特征值， 为最大特征值。对式（16）求导

可得

V̇1 = − k1T̃
T
d P T̃d + T̃

T
d P Ṫd. (17)

V̇1 ⩽− k1λmin

∥∥∥T̃d

∥∥∥2

+
∥∥∥T̃d

∥∥∥P ∥∥∥Ṫd

∥∥∥ ⩽

− k1λmin

∥∥∥T̃d

∥∥∥2

+ λmaxl3

∥∥∥T̃d

∥∥∥ . (18)
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∥∥∥T̃d

∥∥∥ ⩾ λmaxl3/k1λmin V̇1 ⩽ 0取 ，则 。

V̇1经上述证明，可以得到 是半负定的，由 Lya-

punov第二稳定性理论可知该系统是李雅普诺夫意

义下的稳定。

 2.2　终端滑模控制器

sig(x)r = |x|rsign (x) 0<r<1

sign (·)
定义符号 . 式中   ，

表示符号函数。

s ςmax T̃d

T̃max

假设 2　滑模面 的最大特征值为  ， 的最大

上界为 。

引理 1[21]　考虑如下系统：

ẋ = f (x)，f (0) = 0.

x ∈ Rn f : U → Rn其中， ， 为连续函数。

V U → Rn

V (x) a1>0 0<a2<1

a3>0 V (x)

假设存在连续可微函数 ： 满足条件（1）

是正定函数；（2）存在任何实数 ，

和 且为常值时，如果 满足下列任一微分不

等式：

V̇ (x) + a1V
a2 (x) ⩽ 0,

V̇ (x) + a3V (x) + a1V
a2 (x) ⩽ 0,

则系统是全局有限时间稳定的。

与线性滑模相比，终端滑模控制通过引入非线性

项实现有限时间控制，这里选择如下形式的滑模面：

s = ω + βsig(q)r, (19)

r ∈ (1, 2) β>0式中  ,  。

控制律设计为

τ = ω×Jω − ˆ̄Td − βrJ |q|r−1
q̇ − p sign (s) . (20)

p p>0 |q|r−1
= diag

(
|q1|r−1

|q2|r−1 |q3|r−1
)式中， 为控制参数，且 ；

。

考虑如下 Lyapunov 函数条件：

V2 =
1

2
sTJs. (21)

式（21）对时间求一阶导数，并将式 （1）（7）（19）和

（20）代入可得

V̇2 =s
TJṡ =

sTJ
(
ω̇ + βr|q|r−1

q̇
)
=

sTJ
(
J−1

[
−ω×Jω + T d + τ

]
+ βr|q|r−1

q̇
)
=

sT
([

− ω×Jω + T d + ω
×Jω − ˆ̄T d −

βrJ |q|r−1
q̇ − psign (s)

]
+ βrJ |q|r−1

q̇
)

⩽ ∥s∥
∥∥∥T̃d

∥∥∥− p ∥s∥ .
(22)

由假设 2可知，式（22）满足

V̇2 ⩽ −
√
2
(
p− T̃max

)
ςmax

−1/ 2JV −1/ 2
1 . (23)

s = 0

由引理 1可知，充液挠性航天器系统状态变量能够在

有限时间到达 上，并沿滑模面运动。

考虑如下 Lyapunov函数：

V3 = q
Tq + (1− q0)

2
. (24)

将式（24）对时间求一阶导数可得

V̇3 = q
Tω. (25)

当充液挠性航天器处于滑模阶段时，满足

s = ω + βsig(q)r = 0. (26)

将式（26）代入式（25）可得

V̇3 =− βqT|q|rsign (q) =

− β
∑3

i=1
|qi|r+1 ⩽ −β

(∑3

i=1
q2i

) r+1
2

=

− β
(
qTq

) r+1
2 . (27)

V3还满足

V3 = q
Tq + (1− q0)

2 ⩽ qTq + 1− q20 = 2qTq. (28)

将式（28）代入式（27）得到

V̇3 ⩽ −β

(
1
2
V3

) r+1
2

. (29)

lim
x→T

q = 0

lim
x→T

ω = 0

根据有限时间收敛定理可知，充液挠性航天器系

统变量会在有限时间收敛至平衡位置，即 ，

。

 2.3　模糊滑模控制

τ p sign (s)

控制力矩的振颤现象是终端滑模控制不可避免

的问题，由所设计的控制律 中的切换函数

引起，这里对该项进行优化达到抑制振颤的目的。

p

p p sign (s)

p

lim
x→T

q = 0 lim
x→T

ω = 0

模糊控制[22–24] 为优化航天器的姿态机动提供了

新的思路。可以很好地对滑模控制中的切换增益进

行改进。切换增益 是引起控制力矩抖动的重要原

因，如果   取常数，则 引起的抖动非常剧烈，

因此采用模糊控制对切换增益 进行改进，同时改进

的模糊终端滑模控制不会影响原来终端滑模控制的

性能，即 ， 。

s = 0

|sṡ| p

|sṡ| p

如果系统没有到达滑模面，需要快速到达滑模

面；当系统到达滑模面即 ，则需要保持在滑模面

上。这里设计如下模糊规则：若 大，则需要增大 ；

若 小，则需要减小 。由这两条模糊规则可以设计
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s ṡ

p ∆p

模糊控制系统，采取 和 作为模糊控制器的动态输

入， 的变化量 作为输出。

将系统的输入与输出均量化为五个等级，有

s = {NB NM ZO PM PB} ,

ṡ = {NB NM ZO PM PB} ,

∆p = {NB NM ZO PM PB} .

NB NM ZO PM

PB

式中， 表示负大， 表示负中， 表示零， 表

示正中， 表示正大。输入与输出的隶属度函数如

图 2～3所示。

∆p

∆p p̂

对输出变量 编写 25条模糊规则，得到对应的

模糊规则云图如图 4所示。采用重心法去模糊化，得

到 的精确值。优化后的 值为

p̂ = p+∆p.

 3　数值仿真

选取航天器的转动惯量为

Jb =

[
503 0 0
0 385 −5
0 −5 420

]
(kg ·m−2),

不确定惯性矩阵为

∆J = diag {0.01 sin(0.1t), 0.02 cos(0.2t), 0.03 sin(0.3t)} .

假设航天器的外部干扰力矩为

Td = 0.02

 3 + 2 sin (0.1t)
2 + 3 sin (0.2t)
1 + 2 cos (0.3t)

 (N ·m) .

液体等效模型相关参数选取为

mp = 10 kg, l = 0.228 m,

rx = 0.8 m, ry = rz = 0,

c1 = c2 = c3 = 0.05, g = 1.689 m · s−2.

挠性附件相关参数为

E = 7× 1010 N ·m−2, l1 = 3 m,

r0 = 0.65 m, I = 3× 10−9 m2,

ρ = 2.8× 103 kg ·m−3, A = 1.125× 10−2 m2.
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各阶模态阻尼系数为

ξ1 = 0.01, ξ2 = 0.007, ξ3 = 0.005.

干扰观测器相关参数为

k1 = 0.2.

终端滑模参数选取为

r = 1.8, β = 8, p = 1.5.

为验证本文所设计控制方法的鲁棒性和有效性，

给出两种情形下的仿真结果。

情形一　采用本文设计的基于干扰观测器的终

端滑模控制器进行仿真研究。仿真结果如图 5～

10所示。

T̄d

图 5给出了系统实际集总扰动及其估计值的响

应，可以看出充液挠性航天器控制系统中集总扰动

可以被观测器有效估计到。在稳态响应区间干扰

估计误差精确，拥有良好的观测性能，可消除未知干
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扰对姿态机动的影响，增强系统的鲁棒性。

图 6和图 7分别给出控制力矩响应和角速度响

应，可以看出系统进入相对稳定阶段后，由于切换函

数项中符号函数的存在，终端滑模控制下的充液挠性

航天器系统存在明显抖动。

情形二　在情形一的控制器基础上采用模糊控

制对终端滑模中的切换增益优化。仿真结果如图 11～

15所示。

根据情形一的仿真结果，选取模糊控制的输入和

输出范围如下：

s ∈ (−5, 5) , ṡ ∈ (−1, 1) ,

∆p ∈ (−1.8, 1.8) .

图 11和图 12分别给出情形二的控制力矩响应

和角速度响应，对比情形一发现，加入模糊控制后终

端滑模控制中的切换增益随着航天器的姿态机动过

程实时变化，能够明显改善系统的抖振，增强系统的

稳定性能，但是增加了系统的收敛时间。可见本文设

计的复合控制器能够使充液挠性航天器姿态机动变

化更加平滑，同时也延长了航天器的使用寿命。

图 14和图 15分别给出情形二的液体晃动位移

响应和挠性附件前三阶模态坐标响应，对比情形一发

现，模糊控制可以有效减小系统的一些残余振动。这

证明了本文设计的复合控制器对系统振动抑制的有

效性。

 4　结论

针对充液挠性航天器姿态机动与振动抑制问题

进行了研究。首先建立了刚–液–柔三体耦合的航天

器动力学模型。考虑到航天器存在外部未知干扰、参

数不确定的问题，设计干扰观测器对系统的集总干扰
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进行估计和补偿。针对航天器的姿态机动，设计结合

模糊控制技术的终端滑模控制器，使系统的状态变量

朝期望方向发展。最后仿真结果验证了本文方法的

有效性。
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