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摘　 要： 为了利用补偿飞轮来抑制卫星转动部件引入的角动量干扰问题，在分析补偿原理的基础上设计一个工程上易

于实现的双闭环控制器．该控制器利用编码器角速度信号及其积分信号构成高 ／ 低权复合控制．指出现有补偿飞轮应用中

的问题及改进措施，同时提出根据有效载荷运动特性和卫星姿态控制精度要求设计补偿飞轮参数的准则．仿真计算部分

给出有效载荷各个运动模式下残余角动量的仿真曲线，结果表明所提出的补偿系统能补偿掉 ９７％以上的干扰．本文的控

制策略满足系统要求，提高了补偿系统响应速度、减小稳态误差．
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　 　 某些卫星的有效载荷带有转动部件，例如光

学扫描相机或扫描镜等．这些部件的转动引入了

角动量干扰，如果干扰未经补偿直接作用于卫星

平台，将会同时降低卫星姿态控制系统的稳定度

和指向精度，而且对于带有挠性附件的卫星，转动

部件的周期性往复运动还可能激发挠性附件的振

动［１］，因此应该采取措施减小运动部件所引入的

干扰．近年来，高精度卫星对卫星姿态稳定度指标

的要求越来越高，为采取有效措施补偿转动部件

运动对卫星姿态的干扰，研究人员提出了用补偿

飞轮抑制角动量干扰的思想．文献［２］分析了有效

载荷运动及其对卫星姿态产生的影响，并提出了

反馈控制加补偿飞轮的方法，以满足姿态控制指

标的要求．文献［３］建立了现有补偿飞轮的仿真模

型．文献［４］为了使空间二维转台进行微动量输

出，在俯仰轴和方位轴方向上安装了补偿飞轮．在
同一转轴方向上一个电机驱动转台转动，另一个

电机则驱动补偿飞轮相对于转台转动方向做相反

方向的运动．但是以上文献中所述的补偿系统中

仅以跟踪转动部件速度的方式进行补偿，大都采

用单闭环控制系统，并且对如何设计补偿飞轮参

数也没有相应的分析．



本文在上述文献的基础上为补偿飞轮配置一

个双闭环控制器，并在有效载荷转动部件上安装

一个角度编码器用于测量转动部件的转角．控制

器根据测量信号计算出需要补偿的角动量值，由
补偿飞轮输出所需的补偿角动量，这样就可以基

本保证转动部件与补偿飞轮角动量之和接近于

零，其结构如图 １ 所示．图 １ 中有效载荷基座安装

于卫星平台之上，其上方的转动部件通过转轴和

轴承与基座相连，在转轴底部安装一增量式光电

编码器，为补偿控制器提供测量信号．补偿飞轮安

装于有效载荷基座之内，与有效载荷转角测量传

感器共同构成补偿系统．补偿系统控制器采取高 ／
低权复合控制策略［５－７］，分别在响应速度与稳态

误差方面达到良好的控制效果，从而使卫星姿态

控制系统的稳定度和指向精度均满足控制系统设

计指标要求．

转动部件

轴

轴承

驱动电机

编码器

图 １　 星载有效载荷结构示意图

　 　 此外，根据文献［８－１０］及作者工作过程中的

经验提出了不同于现有补偿飞轮的设计方案，并
对如何确定补偿飞轮的参数进行了阐述．

１　 补偿控制系统设计

角动量补偿的最终任务是要使卫星姿态稳定

度和指向精度不受有效载荷转动部件运动的影

响，所以角动量补偿的本质是要求同时对转动部

件的转动角度和转动角速率进行补偿．补偿的理

想情况为载荷角动量与补偿飞轮角动量之和接近

于零，同时载荷角动量与补偿飞轮的角动量之和

的积分也为零．
１􀆰 １　 补偿系统的高 ／低权控制

假设有效载荷转动部件的转动惯量为 ＩＬ，角
速度为 ΩＬ，转动角度为 θＬ ．补偿飞轮的转动惯量

为 ＩＣ，角速度为 ΩＣ，转动角度为 θＣ ．所要求的控制

指标应为

ｍａｘ ｜ ＩＬ × ΩＬ － ＩＣ × ΩＣ ｜ ≤ Ｍｅ ． （１）
　 　 将式（１）对时间积分，可以得到

ｍａｘ
ＩＬ × θＬ

ＩＣ
－ θＣ ≤ θｅ ． （２）

式中 Ｍｅ 和 θｅ 分别为控制指标要求的最大角动量

残余量和最大转动角度残余量．
从式（１）和式（２）的推导过程可以看出，两式

左边项具有积分关系，但右边项并非积分关系，而
需要依据控制指标进行约束．实际工程中对于做

周期性扫描运动的有效载荷，式（２）左边项中包

含了两类不同性质的成分：第一类是每个周期内

跟踪的最大偏差项，该偏差在每个周期内将重复

出现，是由控制系统中存在的回滞与失调等因素

引起的；另一类是角速度偏差的长期累积，该项的

大小将随时间的增加而增大，该偏差项是由轴承

摩擦力矩的不对称性、电路中速率指令的不对称

性等因素引起的．由于第二类偏差的存在，仅仅跟

踪有效载荷的角速度将使残余角动量逐渐累积，
最终影响到卫星平台的姿态指向精度，这正是当

前补偿飞轮控制中存在的问题．
为了满足式（１）和式（２）的指标约束，按如下

方法构造一种双闭环控制器．分别引入补偿飞轮

的角度位置信号和角速度估计信号，角速度为内

环控制变量，角度位置为外环控制变量．通过内环

来保证式（１）的指标约束和式（２）指标约束中的

周期性部分，通过外环来减小式（２）指标约束中

的累积性部分．由于角速度对角度信号的微分作

用，通过内环可以保证系统的响应速度、抑制快速

干扰、提高卫星平台的稳定度．同时引入角度位置

为跟踪信号又能满足高精度输出补偿角动量的要

求，降低控制系统的稳态误差，保证卫星平台的指

向精度．如此构成了一类特殊的控制系统，其本质

为同时保证控制信号及其积分信号满足控制精度

要求．
此处需要指出，以往多回路控制系统大多分

别为内环和外环控制变量配置专门的传感器，以
便内环完成对快速干扰的抑制．而这里所构造双

闭环系统的内外环跟踪信号均来自同一角度编码

器，因此需要合理设计内外环增益和带宽，以确定

主要控制回路．将文献［５－７］应用于调节控制系

统中的一种高 ／低权复合控制策略应用于本文的

伺服控制系统，但是将内环作为主控回路，外环作

为辅助回路．内环不在用于抑制快速干扰，而将其

用于跟踪快速变化的有效载荷角速度信号．因此

需要将内环的带宽与增益设计得尽可能高，以便
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补偿有效载荷不同运动频率时的角动量干扰．外
环则用来为内环缓慢累积的误差提供补偿控制，
选择低增益即可满足要求．
１􀆰 ２　 补偿系统干扰与噪声分析

进行控制器设计之前，要对系统中各种噪声和

干扰进行简要分析．首先对于角度测量传感器进行

分析．增量式光电编码器给出角度增量的离散化测

量值，对此增量测量值进行微分运算，即可获得速

率测量值．增量式光电编码器的量化误差主要是由

刻线分辨率引起的， 设刻线分辨率为 Ｓ，则其量化

误差均匀分布在［ － Ｓ ／ ２， ＋ Ｓ ／ ２］ 区间内．考虑到测

量噪声，通常在角度微分计算角速度时增加低通滤

波器，则转子转速测量的拉氏变换为

ωＭ（ ｓ） ＝ Ｋ
ｓ ＋ ω

× ［ω（ ｓ） ＋ ωＮ（ ｓ）］ ．

其中： ω（ ｓ） 为转角微分所得速度的拉氏变换；
ωＮ（ ｓ） 是角速度测量噪声；Ｋ与ω分别为低通滤波

器的比例系数与带宽；ωＭ（ ｓ） 为最终编码器测得

的角速度．由此可以看出，角速度测量过程可以等

价于一个有限带宽微分环节．角速度测量噪声还

与采样周期 Ｔｓ 有关，最终角速度测量噪声将在

［ － Ｓ ／ （２Ｔｓ）， ＋ Ｓ ／ （２Ｔｓ）］ 内均匀分布．
设计过程中还要考虑轴承摩擦力矩的影响，

补偿系统选用偏置方式进行补偿飞轮设计，后续

部分将说明为何选取该工作方式．虽然偏置模式

避免了转速过零时摩擦力矩的跳变，但是摩擦力

矩依然存在，而且在加速与减速时摩擦力矩所起

的作用恰好相反，使得加减速过程中电路对速率

指令的响应产生不对称性偏差．同时，放大器在工

作电压范围内的非线性也将产生一定响应偏差．
为简化起见，将所有引起响应非对称性的因素表

示为速率指令输入处的常值干扰．
１􀆰 ３　 补偿控制系统设计

依据以上分析所构造的角动量补偿系统框图

如图 ２ 所示，图中各符号意义如下：ωＬ（ ｓ） 是载荷

角速度真实信号；ＩＬ ／ ＩＣ 为转动惯量换算比例；
ωＮＬ（ ｓ） 是载荷转速测量噪声；θＮＬ（ ｓ） 是载荷转角

位置测量噪声；θＬ（ ｓ） 是比例换算后的载荷角度位

置测量信号；ΩＬ（ ｓ） 是比例换算后的载荷角速度

测量信号；ΩＤ（ ｓ） 是由不对称性等因素引起的常

值干扰，大小为 ０􀆰 １ ｒ ／ ｍｉｎ；ＴＣ（ ｓ） 是补偿飞轮力矩

指令；ｉＣ（ ｓ） 是补偿飞轮电枢电流；ＴＭ（ ｓ） 是补偿

飞轮输出力矩；ＴＤ（ ｓ） 是摩擦力矩；θＣ（ ｓ） 是补偿

飞轮角度位置测量信号；θＮＣ（ ｓ） 是补偿飞轮角度

位置测量噪声；ωＮＣ（ ｓ） 是补偿飞轮转速测量噪

声；ΩＣ（ ｓ） 是补偿飞轮转速测量信号；θ（ ｓ） 是补偿

飞轮角度位置真实值．
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图 ２　 星载角动量补偿系统控制框图

　 　 高权控制器 Ｇ２（ ｓ） 和低权控制器 Ｇ６（ ｓ） 的传

递函数及参数均参考文献［１１］ 进行设计，各传递

函数的具体意义及形式如下：
１）Ｇ１（ ｓ） 是有效载荷编码器角度测量至角速

度测量的传递函数．Ｇ１（ ｓ） ＝ Ｋ１ｓ ／ （ ｓ ＋ ω１） 为有限

带宽微分环节，ω１ ＝ ４０ 为有限微分带宽，Ｋ１ ＝ ４０
为比例系数，可以在电路中适当调整以适应实际

偏差的存在；
２）Ｇ２（ ｓ） 为 ＰＩＤ 形式 Ｋ２ｓ ／ （ ｓ ＋ ω２） ＋ Ｋ３ ＋

（Ｋ４ ／ ｓ），既可满足补偿系统跟踪精度高、响应速

度快的要求，也可以保证高权控制器带宽设计要

求．微分项是为了提高闭环响应速度，从而保证式

（１） 和式（２） 中性能指标的要求．
３）Ｇ３（ ｓ） 是补偿飞轮电枢电流控制器传递函

数．补偿飞轮采用力矩模式，其电流环以闭环传递

函数形式给出，Ｇ３（ ｓ） 可以近似为 Ｋ ｉ ／ （ＴＭｓ ＋ １），
其中，ＴＭ ＝ ０􀆰 ０１，Ｋ ｉ ＝ １􀆰 ２；

４）Ｇ４（ ｓ） ＝ Ｋｅ 是补偿飞轮电机的力矩系数；
５）Ｇ５（ ｓ） ＝ １ ／ （ ＩＣｓ） 是补偿飞轮力矩到角速率

的传递函数，其中 ＩＣ 是补偿飞轮转动惯量；
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６） 将Ｇ６（ ｓ） 设计为ＰＩ形式Ｋ６ ＋ （Ｋ７ ／ ｓ），从而

消除式（２） 中偏差的长期累积项．
７）Ｇ７（ ｓ） 是补偿飞轮编码器角度测量至角速

度测量的传递函数，Ｇ７（ ｓ） ＝ Ｋ８ｓ ／ （ ｓ ＋ ω４） 为有限

带宽微分环节，ω４ ＝ ４０ 为有限微分带宽，Ｋ８ ＝ ４０
为比例系数．

下面检验控制器设计的合理性．为方便计算，
将编码器有限带宽微分简化为纯微分环节．若不

考虑外环，则 ΩＤ（ ｓ） 到 θ（ ｓ） 的闭环传递函数为

θ（ｓ）
ΩＤ（ｓ）

＝
ＫｉＫｅ（Ｋ２ｓ２ ＋ Ｋ３ｓ ＋ Ｋ４）

ＩＣｓ３（ＴＭｓ ＋ １） ＋ ＫｉＫｅ（Ｋ２ｓ３ ＋ Ｋ３ｓ２ ＋ Ｋ４ｓ）
．

　 　 根据终值定理可得ｌｉｍ
ｔ→∞

θ（ ｔ） 为

ｌｉｍ
ｓ➝０

ΩＤ（ｓ）
ＫｉＫｅ（Ｋ２ｓ２ ＋ Ｋ３ｓ ＋ Ｋ４）

ＩＣｓ３（ＴＭｓ ＋ １） ＋ ＫｉＫｃ（Ｋ２ｓ３ ＋ Ｋ３ｓ２ ＋ Ｋ４ｓ）
．

　 　 上式的结果为 ΩＤ（０），即内环对 ΩＤ（ ｓ） 没有

抑制作用，其干扰值完全反映到输出角度上．
下面分析加入外环之后，ΩＤ（ ｓ） 到 θ（ ｓ） 的闭

环传递函数．暂时忽略转动惯量换算比例环节，则
θ（ｓ）
ΩＤ（ｓ）

＝
Ｇ２（ｓ）Ｇ３（ｓ）Ｇ４（ｓ）Ｇ５（ｓ）

ｓ ＋ ［Ｇ６（ｓ） ＋ ｓ］Ｇ２（ｓ）Ｇ３（ｓ）Ｇ４（ｓ）Ｇ５（ｓ）
＝

　 　
ＫｉＫｅ（Ｋ２ｓ３ ＋ Ｋ３ｓ２ ＋ Ｋ４ｓ）

ＩＣｓ４（ＴＭｓ ＋ １） ＋ ＫｉＫｅ（ｓ２ ＋ Ｋ６ｓ ＋ Ｋ７）（Ｋ２ｓ２ ＋ Ｋ３ｓ ＋ Ｋ４）
．

根据终值定理，有 ｌｉｍ
ｓ➝０

θ（ ｔ） ＝ ０．可以看出，加

入外环能够完全抑制 ΩＤ（ ｓ） 的影响，且将 Ｇ６（ ｓ）
设计为 ＰＩ 形式是合理的．如果将图 ２ 中编码器简

化为纯微分 ／ 积分关系，则经过方框图化简可以

看出，控制系统主体仍为高权控制器．低权控制器

的本质是通过角度偏差量来自适应调整高权控制

器中的控制器参数．

２　 补偿控制器综合

本节首先阐述根据有效载荷运动特性与卫星

姿态控制精度要求确定补偿飞轮参数的准则，然
后依据设计的补偿飞轮进行补偿控制器综合．
２􀆰 １　 补偿飞轮参数确定

从文献［３］可以看出，现有补偿飞轮饱和工

作转速很低，且采用零动量工作模式．由于采取低

转速设计使得补偿飞轮质量较大，对测角精度要

求很高，造成轴承转速反复过零、润滑条件恶劣，
大大降低了工作寿命．考虑到角动量补偿能力取

决于转子工作转速和转动惯量的乘积，如果以角

动量可实现前提下质量优化的准则来进行设计，
则在角动量确定条件下应最大限度提高工作转

速，以降低补偿飞轮的转动惯量从而通过合理结

构设计减小转子质量，同时降低对角度测量精度

的要求．但是电机提供转矩一定时，转子转速提高

伴随着电机功率和体积的增大．而且转速还受限

于轴承的工艺水平，因此为实现补偿飞轮的长寿

命，其工作转速必须使轴承工作在理想润滑条件

下．转速过低时摩擦力矩非线性影响较大、润滑效

果差［８－９］，可惜轴承的功率随转速的增加也会成

比例增加［１０］，可见转速过低和过高都会降低轴承

的寿命． 依据工作经验， 选择转速为 ２ ０００ ±
１ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ的偏置式工作方式，既能够最大限度

保证轴承润滑良好，同时能保证驱动电机的体积

合理、功率适中，本文中将±１ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 称为转速

增量，用 ωΔ ＝ １ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 来表示．
确定工作转速后，补偿飞轮具体参数的选取

应依据有效载荷运动规律进行．假设转动部件的

转动惯量 ＩＬ 为 ２􀆰 ２７ ｋｇ·ｍ２，其三种工作模式列

于表 １．
表 １　 有效载荷运动模式

运动模式 幅值 ／ （（°）·ｓ－１） 频率 ／ Ｈｚ 启动时间 ／ ｓ

常规余弦扫描 １５．００ ０􀆰 ２ －

快速余弦扫描 １􀆰 ５０ ２．０ －

斜坡启动 ３􀆰 ７７ － ０􀆰 ２

　 　 由表 １ 可以计算出有效载荷所引入的最大角

动量干扰为 ｈｄ ＝ ０􀆰 ５９４ Ｎ·ｍｓ，最大干扰力矩为

Ｔｄ ＝ ０􀆰 ７４７ Ｎ·ｍ．若要求补偿飞轮在中心转速正

常工作条件下，能够在转速增量范围内有能力完

全补偿有效载荷的角动量干扰，则由角动量定义

ｈ ＝ Ｉω 可以确定其转子转动惯量 ＩＣ 最小应该为

ＩＣ ＝
ｈｄ

ωΔ

＝ ０．５９４ Ｎ·ｍｓ
１ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ × ２π

６０
ｒａｄ／ ｓ

≈５．６７ × １０－３ ｋｇ·ｍ２．

　 　 补偿飞轮电机母线电流设计的最大值为３ Ａ，
由有效载荷最大干扰力矩值 ０􀆰 ７４７ Ｎ·ｍ 可以计

算出电机力矩系数应大于 ０􀆰 ７４７ Ｎ·ｍ ／ ３ Ａ≈
０􀆰 ２５ Ｎ · ｍ ／ Ａ． 这 里 选 用 力 矩 系 数 Ｋｅ ＝
０􀆰 ３６ Ｎ·ｍ ／ Ａ的无刷直流电机．
２􀆰 ２　 补偿控制器参数确定

控制器综合过程中，分别由卫星平台对有效载

荷的姿态稳定度干扰要求 （ωｄ ≤ ３×１０－４（° ／ ｓ））和
姿态指向干扰要求 （θｐ ≤ ３×１０－３°）确定控制系统

指 标． 其 中， 卫 星 星 体 转 动 惯 量 为 Ｉ ＝
３ ０００ ｋｇ·ｍ２ ．

由卫星转动惯量和姿态稳定度要求可得所允

许的最大干扰角动量为 Ｉ × ωｄ ＝ ０􀆰 ０１６ Ｎ·ｍｓ，比
例换算后补偿飞轮角速度跟踪误差 ｅ（ ｔ） ≤
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０􀆰 ０１６ Ｎ·ｍｓ ／ ＩＣ ＝ ２􀆰 ８２ ｒａｄ ／ ｓ．暂时忽略内环微分

环节、电流环传递函数和编码器积分微分环节，依
据文献［１１］中的伺服系统设计原则，由 ΩＬ（ ｓ） 到

ΩＣ（ ｓ） 的开环传递函数可知， 内环应按基本Ⅱ型

系统设计，则内环的开环增益 Ｋａ１ ≥ Ω̈Ｌ（ ｔ） ／ ２􀆰 ８２，
即

Ｋａ１ ≥
１５（° ／ ｓ） × π × ４π２ × ２．２７ ｋｇ·ｍ２

２．８２ × １８０° × （５ ｓ）２ × ５．６７ × １０－３ ｋｇ·ｍ２ ≈

　 　 ５８．７．
　 　 由表 １ 中有效载荷运动模式可知，有效载荷

常规运动规律是频率为 ０􀆰 ２ Ｈｚ 的余弦信号，为了

抑制转动部件做快速余弦扫描和斜坡启动时的干

扰，高权控制器带宽选择为 ０􀆰 ２ Ｈｚ 的 ２０ 倍（约为

２６ ｒａｄ ／ ｓ）左右．不易再提高系统带宽，否则将大大

降低系统对噪声的抑制能力．
考虑到所有被忽略环节的传递函数，则根据

１􀆰 ３ 节中 Ｇ２（ ｓ） 的形式可知，需要配置两个零点

和一个极点．由于 Ｇ３（ ｓ） 中有 ｐ ＝ １００的极点，为降

低有限带宽微分所引入零点的作用，将 Ｇ２（ ｓ） 中

有限带宽微分的带宽选在该极点附近， 设为

９０ ｒａｄ ／ ｓ． 配置一个零点为 ｚ１ ＝ ８０，将另一个零点

配置为 ｚ２ ＝ １０．如图 ３所示，经过 Ｂｏｄｅ图调试将开

环增益取为 ５９ 时幅频特性曲线 － ２０ ｄＢ 部分在

２６ ｒａｄ ／ ｓ 附近通过 ０ ｄＢ 线．Ｇ２（ ｓ） 中各参数值如

下：Ｋ２ ＝０􀆰 ０７７、ω２ ＝９０、Ｋ３ ＝ ０􀆰 ７０２ ２、Ｋ４ ＝ ６􀆰 ９２６．
由图 ３ 可以看出，相角稳定裕度约为 ５５°，稳定性

满足控制系统要求．
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图 ３　 内环开环 Ｂｏｄｅ 图

　 　 由卫星指向精度要求可得，低权控制器所允许

的最大跟踪误差为 Ｉ × θｐ ＝ ９°·ｋｇ·ｍ２，比例换算

后可得角度误差累积量应小于 ９°·ｋｇ·ｍ２ ／ ＩＣ ＝
２７􀆰 ７ ｒａｄ．同样依据文献［１１］中的设计原则，忽略次

要环节后，由 θＬ（ｓ） 到 θＣ（ｓ） 的开环传递函数可知，
外环也应按Ⅱ型系统设计，则其开环增益 Ｋａ２ ≥

θ̈Ｌ（ｔ） ／ ２７􀆰 ７，即

Ｋａ２ ≥
１５／ （０．２ Ｈｚ × ２π）° × π × ４π２ × ２．２７ ｋｇ·ｍ２

２７．７ × １８０° × （５ ｓ）２ × ５．６７ × １０－３ ｋｇ·ｍ
≈

４．７６
　 　 由内环传递函数计算可得，低频时内环闭环

等效增益为 １，则外环开环增益大于 ４􀆰 ７６ 即可，
这里选为 ５．Ｇ６（ ｓ） 各参数为：Ｋ６ ＝ ０􀆰 １，Ｋ７ ＝ ５．采取

低权控制策略使得外环开环增益明显小于内环开

环增益，如此与内环构成高 ／ 低权复合控制器，兼
顾角速度与角度的补偿要求．

外环的开环 Ｂｏｄｅ 图如图 ４ 所示．由图 ４ 中指

示可知，系统相角裕度为 ８８􀆰 １°、幅值裕度为

２２􀆰 ３ ｄＢ，因此该控制系统稳定性与鲁棒性均

较好．
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图 ４　 外环开环 Ｂｏｄｅ 图

３　 仿真计算

本节依据前一节的设计方法构造角动量补偿

系统，通过仿真来验证控制方法的有效性和工程

的可实现性．根据补偿系统角动量分辨率的要求，
选用 ２０ 位增量式光电编码器作为转动部件的角

度测量传感器．由于转速的提高，补偿飞轮选择

１２ 位的光电编码器即可满足测量精度要求．有效

载荷编码器的采样时间为１００ ｍｓ，补偿飞轮编码

器的采样时间为 １０ ｍｓ．每个编码器均采用四倍频

方式测速，则由编码器位数与采样时间可以确定

图 ２ 中各测量噪声的量级：ωＮＬ （ ｓ） 在 ［ － ７􀆰 ５ ×
１０－６， ７􀆰 ５ × １０－６ ］ 内 均 匀 分 布； θＮＬ（ ｓ） 在

［－７􀆰 ５×１０－７， ７􀆰 ５×１０－７］内均匀分布； ωＮＣ（ ｓ） 在

［ － ０􀆰 ０２， ０􀆰 ０２］ 内 均 匀 分 布；θＮＣ（ ｓ） 在
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［ － ０􀆰 ００２， ０􀆰 ００２］ 内均匀分布．图 ５ 中分别给出

有 ／ 无外环控制器时补偿飞轮在常规余弦扫描模

式下的跟踪曲线．
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(a)单闭环控制器跟踪结果

(b)双闭环控制器跟踪结果

图 ５　 有 ／无外环时补偿飞轮角度跟踪情况对比

　 　 由图 ５ 上图中局部放大部分可以看出，无外

环控制器时仿真结果出现连续偏移量，而下图中

则不存在该偏移，说明双闭环控制器可以消除角

度跟踪误差，减少有效载荷对卫星平台指向精度

的影响．
图 ６ 给出表 １ 中的 ３ 种运动模式在补偿后残

余角动量的仿真结果．残余角动量计算方法为：分
别以表 １ 中的参数来计算有效载荷的速率方程，
并作为补偿系统的输入信号；同时通过表 １ 计算

角动量干扰方程，在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 软件中与补偿系统

输出角动量做差．由图 ６ 可以看出，常规模式下的

残余角动量满足小于临界值 ０􀆰 ０１６ Ｎ·ｍｓ 的要

求；快速扫描模式下的残余角动量则已经达到临

界值，在噪声影响下部分残余量已经大于该临界

值；在斜坡启动模式下的初始时间段内，由于信号

中包含有高频成分使得残余角动量最大值达到了

０􀆰 ０３ Ｎ·ｍｓ，之后匀速转动过程中的角动量干扰

则完全满足要求．从以上分析可以看出，相对于有

效 载 荷 运 动 所 引 入 的 最 大 角 动 量 干 扰

（０􀆰 ５９４ Ｎ·ｍｓ）来说，补偿系统能够将其补偿掉

９７％左右．随着有效载荷运动频率的增加，补偿系

统的补偿效果会稍微有所降低，但是依然能够补

偿掉 ９０％以上的干扰．经过分析可知，补偿系统的

跟踪误差主要是由于控制系统中存在幅值跟踪误

差与相角滞后．从系统分析的角度来解释，高频干

扰对执行机构压力大，补偿精度难于提高．此外，
为了提高补偿响应速度，可以在设计补偿控制器

时将有效载荷的扫描指令信号输出到补偿飞轮系

统，这对于未知运动模式的补偿将起到提高补偿

精度的作用．
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图 ６　 ３ 种工作模式下的残余角动量

４　 结　 论

本文在总结角动量补偿系统补偿原理的基础

上，给出了星载角动量补偿系统中累积性误差和

周期性误差的来源，结合高 ／低权复合控制策略消

除了两类误差、增加了响应速度，用于提高卫星平

台的指向精度和稳定度．指出了应用补偿飞轮中

的一些问题，提出将补偿飞轮转速控制在轴承良

好润滑状态的转速范围内，满足了工作寿命要求．
如此设计还能够减小补偿飞轮的质量，降低转动

角度测量精度的要求，最大限度减少了补偿飞轮

对有效载荷及卫星平台的影响．在仿真部分通过

对比有 ／无双闭环控制器时的跟踪误差说明了双

闭环控制器对干扰的抑制作用．３ 种工作模式下

残余角动量的仿真结果说明采用高 ／低权复合控

制策略能够补偿掉 ９７％左右的角动量干扰．在输

入信号中包含高频成分时补偿系统也能获得良好

的补偿效果．
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