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基于单轴气浮台的航天器运动部件干扰力

矩地面标定方法研究
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摘要：遥感卫星为实现宽视场和高分辨率，一般搭载含可往复转动大惯量成像部件的载荷，然而其转动产生的干扰给卫星姿态控制

带来的影响，往往超出载荷成像所必须的姿态稳定度和指向精度要求，卫星平台需要采取措施对干扰力矩进行抑制；但由于加工、装配

等原因，载荷干扰力矩与设计值一般均存在差异，给补偿方案设计、参数装订及地面验证置信度等带来不确定性；介绍了一种利用单轴

气浮台实现航天器运动部件干扰力矩标定的方法，设计试验对该技术在实验室非真空条件下的实现、天地差情况进行说明，并对影响标

定结果的误差进行了分析。

关键词：大惯量成像部件；干扰力矩；姿态稳定度；单轴气浮台；实验室标定
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０　引言

随着航天遥感技术的发展和应用需求的不断提升，对地观

测等卫星为实现更高分辨率和更大观测视场，其搭载的相机有

可能采用大型的、可以往复运动的扫描镜等作为其成像部件。

此类大惯量扫描镜大转角往复运动产生的干扰必然引起星体姿

态的周期性变化，给卫星的姿态稳定度控制和指向控制带来的

影响与扫描镜运动规律及最大角速度、星体与扫描镜之间的惯

量比、控制系统带宽等相关［１］，且往往超出了相机成像所必须

的姿态稳定度和指向精度要求。因此，卫星平台会针对性地设

计各种补偿方案，抑制这种干扰力矩对卫星姿态指向精度和稳

定度的影响。

在载荷干扰力矩的抑制方面，文献［２］通过对载荷、太阳

电池阵等运动部件的动力学特性研究，结合载荷运动有规律、

且干扰可测的特点，提出了一种利用设置标称值条件的角动量

对应交换系统来前馈补偿此类载荷干扰的控制策略。文献

［３ ４］亦对星体和载荷分开控制，采用星体回路反馈控制加基

于动量守恒定理的载荷干扰前馈控制的复合控制方案，避免中

继天线运动导致卫星姿态控制性能下降。以抑制载荷相机干扰

力矩。文献［５］介绍了日本宇航研发机构 （ＪＡＸＡ）一种用以

数据中继传输的卫星，其姿控系统采取了自适应前馈控制方

法，来消除数据天线在运动时引起的姿态波动。文献［６］则利

用了快速响应、高精度力矩输出的执行机构近似实时地前馈补

偿载荷运动产生的扰动力矩。

通过前述研究可知，在卫星载荷活动部件运行模式已知的

前提下，各方案前馈补偿的效果很大程度取决于补偿参数确定

过程中所使用的载荷干扰力矩值的准确度。然而，包含光、

机、电等多类部组件的大型载荷，由于加工、装配、部组件一

致性等方面的原因，与载荷干扰力矩值严格相关的转动惯量很

难与设计值毫无差别，而且每批次产品也均有不同，给补偿方

案设计、参数装订及验证置信度等科研试验环节带来不确定

性。本文以采用执行机构进行前馈补偿的载荷干扰抑制方案为

研究对象，介绍一种基于单轴气浮台的载荷干扰力矩标定方

法，并对标定试验中天地差异等引入的误差及其控制进行了

分析。

１　使用执行机构补偿载荷干扰力矩原理

本文研究的卫星控制分系统，采用闭环反馈控制技术和前
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馈补偿控制技术相结合的方案，在执行机构准实时吸收载荷运

动力矩的前提下，实现大干扰下的卫星高精度、高稳定度姿态

控制，以满足载荷在轨正常成像所必须的姿态控制指标要求：

闭环反馈控制通过设计姿态稳定回路和姿态修正回路两个

控制回路，来进行卫星的姿态解算和控制指令的计算，实现卫

星姿态控制的高精度、高稳定度。姿态稳定回路使得卫星的惯

性角速度为零，惯性姿态角为零。姿态修正回路，利用高精度

的星敏感器信息，来补偿陀螺组合的常值漂移，并跟踪卫星的

轨道角速度运动，实现三轴稳定对目标定向。

对于星体而言，载荷运动引起的干扰力矩是内干扰力矩，

根据角动量守恒定理，该干扰力矩积分产生的角动量变化量，

与卫星本体的角动量变化量大小相等，方向相反。为了补偿该

部分角动量变化，卫星在三轴稳定控制下，对于载荷摆动产生

的干扰力矩采用执行机构 （如快速响应飞轮）进行准实时的前

馈补偿，即载荷在摆动开始的同时，向快速响应飞轮发送指

令，使之按指令规定的模式变速转动，输出与载荷干扰大小相

等、方向相反的力矩，抵消其对星体的影响。

力矩补偿和卫星姿态控制如图１所示。

图１　三轴稳定控制下的力矩补偿框图

某卫星载荷摆动机构采用直流力矩电机直接驱动，加减速

过程按正弦力矩形式输出，如图２所示，整个过程的特性可用

力矩方向、力矩幅值 （决定于绕转轴的惯量犑载荷）、力矩作用

时间狋等参数来描述。根据牛顿第三定律，载荷转动机构加减

速运动特性及其加减速阶段对星体产生的干扰力矩也为正弦力

矩形式，方向与驱动力矩相反。快速响应飞轮根据指令，同步

输出同样作用时间狋和幅值犃 的补偿力矩。载荷运动机构及负

载结构不规则、生产加工一般是定制化，活动部分的惯量很难

精确估计，严重时惯量与设计值的偏差达２５％。这将使得快

速响应飞轮进行前馈补偿控制时，干扰力矩和补偿力矩匹配性

变差，导致控制系统采用理论设计的参数进行补偿后仍然存在

较大的残余力矩，无法有效抑制对卫星姿态产生干扰，影响姿

态稳定度和指向精度，降低载荷成像性能。为此设计了可变参

数Δ犽用于调节快速响应飞轮力矩幅值犃，使之与特定载荷的

犑载荷匹配。

２　基于气浮台的干扰力矩标定方案

为了在地面准确描述特定载荷产品的干扰力矩作用形式，

可以考虑以某一载体模拟星体作为研究对象，通过观测和分析

载体在干扰力矩及不同补偿力矩共同作用下的运动特性来具体

确定干扰力矩的各项参数，并可使用该方案充分验证载荷运动

干扰的补偿效果。气浮台采用气浮轴承，在轴承和轴承座之间

形成气膜，抵消平台和负载的重力影响，让台体以轴承为中心

点，做近似无摩擦的姿态运动，实现模拟卫星在轨姿态自由运

动的目的，对航天器的姿态控制效果进行全物理验证。目前，

图２　载荷运动特性及干扰力矩作用形式示意图

气浮台已普遍应用于航天器控制系统精度、稳定度、姿态机动

等技术及关键指标的地面验证，本文亦利用其作为载荷干扰力

矩标定研究的主要载体。

２１　标定系统方案

如图３所示，以气浮台替代星体作为研究对象，将载荷、

控制系统部组件等按照装星位置关系固连于其上，并将气浮台

转动惯量配置与真实卫星相当 （可按需缩比）。当载荷控制器

控制其运动机构动作时，同时发送相应的工作模式判别码给快

速响应飞轮，飞轮据此做出响应，输出与载荷运动所产生力矩

相反的补偿力矩。此外，整个系统在闭环反馈控制作用下使气

浮平台保持稳定：气浮台的姿态角和姿态角速度分别由测角装

置 （一般由气浮台系统自带的光码盘、光电自准直仪配合使

用）、角速度测量装置 （陀螺组合等），送入星载计算机，通过

给定的控制律计算输出姿控执行机构的控制指令，输出反作用

力矩，作用于单轴气浮台使其处于平衡状态。

图３　气浮台平衡回路力矩补偿控制框图

最终系统以高精度测角装置输出的气浮台转动角度、角速

度测量装置测得的气浮台角速度数据为依据，来进行载荷干扰

力矩的标定，并可据此对该标定值下的系统控制性能进行

评价。

２２　有效性分析

由卫星在轨运动的动力学方程 （不考虑挠性）：

犐狓ω狓－ω狓ω狔犐狓狕 ＋ω狓ω狕犐狓狔 ＋ω狔ω狕（犐狕狕－犐狔狔）＋

（ω２狕－ω
２
狔）犐狔狕＋犺狕ω狔－犺狔ω狕 ＝犜狓＋犜犵狓

犐狔ω狔＋ω狓ω狔犐狔狕 －ω狔ω狕犐狓狔 ＋ω狓ω狕（犐狓狓 －犐狕狕）＋

（ω２狓－ω
２
狕）犐狓狕＋犺狓ω狕－犺狕ω狓 ＝犜狔＋犜犵狔

犐狕ω狕－ω狓ω狕犐狔狕 ＋ω狔ω狕犐狓狕 ＋ω狓ω狔（犐狔狔 －犐狓狓）＋

（ω２狔－ω
２
狓）犐狓狔 ＋犺狔ω狓－犺狓ω狔 ＝犜狕＋犜犵狕 （１）

　　可以看出，卫星各轴之间存在一定的耦合力矩，通过对力
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矩量级进行分析得知，卫星在轨运行的真实动力学情况各轴之

间的耦合较小，动力学方程可以简化为：

犐狓ω狓 ＝犜狓－犺狕ω狔

犐狔ω狔 ＝犜狔 （２）

犐狕ω狕 ＝犜狕－犺狔ω狓

　　单轴气浮台动力学方程为：

犐ω＝犜＋犜犵 （３）

　　从真实卫星在轨运动的动力学环境看，卫星三轴存在耦合

较小。对比动力学方程可以看出，在使用单轴气浮台模拟卫星

时，主要在于作用于气浮台上的力矩能否完整的反映卫星每个

轴上的力学环境。

上述式中，犜包含载荷干扰力矩、快速响应飞轮输出力矩

及姿控执行机构的输出力矩，犜犵 为该气浮台试验系统的外干

扰力矩。载荷的干扰力矩和快速响应飞轮输出力矩约在０．１～

１Ｎｍ量级，是犺狓ω狔和犺狕ω狔（犺狓和犺狕按常规卫星约１０Ｎｍｓ左

右计算）的百倍以上，是卫星所受的主要力矩。在整星角动量

较小时，犺狓ω狔 和犺狕ω狔 更小。

考虑使用三轴气浮台的一般情况，使用气浮台在实验室开

展全物理试验进行卫星控制系统的功能性能验证试验中，如有

载荷转动部件参与，则各参试部组件运动产生的力矩作用于气

浮台台体，并与之发生动量转换，根据动量守恒原理，气浮台

动力学方程如下：

犐ω＋ω×（犐ω＋犺ω）＝犜＋犜犵 （４）

　　犐为气浮台的惯量矩阵；ω为气浮转台的角速度矢量；犺ω

＝犑Ω为载荷的角动量；犑为载荷的转动惯量；Ω为载荷的转

速；犜＝－珔犺ω 为作用在转台上的力矩矢量；犜犵为气浮台摩擦

力矩。

当前，在气浮台常值干扰力矩的估计、控制和补偿方面已

有成熟的研究和实践应用，完全满足卫星控制系统全物理仿真

验证的需要［７８］。若 （４）式左边的各项已知或可测出，则可计

算出载荷作用在气浮台台体上的力矩犜。

考虑三轴气浮台的一般情况，即气浮台转动惯量矩阵为三

维，且没有惯量积，犐＝

犐狓 ０ ０

０ 犐狔 ０

０ ０ 犐

烄

烆

烌

烎狕

，角速度为三维矢量ω＝

ω狓

ω狔

ω

烄

烆

烌

烎狕

。载荷转动部件的转动惯量犑＝

犑狓 ０ ０

０ 犑狔 ０

０ ０ 犑

烄

烆

烌

烎狕

，角速度为

Ω＝

Ω狓

Ω狔

Ω

烄

烆

烌

烎狕

。代入 （１）解得：

犜狓

犜狔

犜

烄

烆

烌

烎狕

＝

犐狓ω狓＋（犐狕－犐狔）ω狔ω狕＋犑狕Ω狕ω狔－犑狔Ω狔ω狕

犐狔ω狔＋（犐狓－犐狕）ω狓ω狕＋犑狓Ω狓ω狕－犑狕Ω狕ω狓

犐狕ω狕＋（犐狔－犐狓）ω狓ω狔＋犑狔Ω狔ω狓－犑狓Ω狓ω

烄

烆

烌

烎狔

（５）

　　式 （５）中载荷惯量在卫星本体系各轴的分量犑狓、犑狔、犑狕

相对于卫星各轴转动惯量犐狓、犐狔、犐狕 而言为小量，矩阵各元

素第三、四项可忽略不计。故式 （５）可近似转化为：

犜狓

犜狔

犜

烄

烆

烌

烎狕

＝

犐狓ω狓

犐狔ω狔

犐狕ω

烄

烆

烌

烎狕

（６）

　　由 （５）和 （６）式可知，载荷运动引起的干扰在各轴间的

相互影响很小，对比动力学方程可以看出，在使用气浮台模拟

卫星时，主要在于作用于气浮台上的力矩能否完整的反映卫星

各主惯量轴上的力学环境。

综上，使用单轴气浮台即可准确模拟载荷运动干扰下卫星

某一轴的运动特性，满足干扰力矩实验室标定的需要；且相对

于三轴气浮台，试验前的调试、配平等准备工作也更加高效，

试验难度大大降低。

２３　天地主要差异的分析

本文以某卫星搭载的大型对地观测载荷为研究对象，载荷

摆动轴平行于卫星某主惯量轴，常规摆动角速度为ω （１档），

并可调为１／２档、１／３档等，扫描的角度范围相同，如表１

所示。

表１　载荷各工况最大转速对比

序号 工况 最大转速

１． １档 ω

２． １／２档 ω

３． １／３档 ω

图４为某次标定试验中，该载荷以各档模式工作时使用气

浮台模拟卫星该惯量轴的运动角速度情况。

图４　载荷相机１、１／２档工况下，气浮台转速曲线

（纵坐标单位：°／ｓ）

根据动量守恒理论，假设载荷相机１档模式工作时，气浮

台最大转速为ω台，则当载荷相机工作在１／２档模式下，气浮

台对应最大转速应分别为１／２ω台，而图４所示情况却完全不

同。分析天地差异可知，对气浮台而言，除前述各参试载荷、

执行机构、试验系统引入的各已知来源的力矩外，还存在与载

荷转动方向相反的空气阻尼作用，产生额外的力矩。由于气浮

台和载荷存在角动量交换，气浮台运动方向也与载荷运动方向

相反，因此空气阻力产生的力矩在本试验中使得载荷对气浮台

的影响变严重；且由于图４可知，在对台体转速的变化贡献

中，所占比重远大于载荷相机动量变化的贡献。

将载荷转动机构等效成矩形面，因为低速运动物体所受控

制的阻力与其运动速度的平方成正比例关系，则其摆动时的某

面积元Δ犛上的空气阻力犉 及总体所受到的作用力矩犕 可表

示为：

犉＝
１

２
犆犱ρυ

２
Δ犛 （７）
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犕 ＝２∫犉犾＝２∫
１

２
犆犱ρυ

２
Δ犛犾＝∫

犾／２

０
犆犱ρυ

２犾犎犱犾＝∫
犾／２

０
犆犱ρω

２犾３犎ｄ犾

（８）

　　其中：犆犱 为空气阻尼系数；ρ为空气密度；υ为面积元

Δ犛对应的线速度；ω为载荷转动部件的角速度；犾为面积元

Δ犛与转轴的垂直距离；犎 为摆动机构高度。

文献［９］介绍的方法适用于特定构型的载荷干扰力矩的测

量和标定，这种载荷的转动部件处于密闭腔体内部或因为结构

等原因，运动时风阻相对于运动所产生的力矩可以忽略。而对

于本文研究的大面阵载荷干扰力矩的试验测定，将存在较大误

差。如果忽略该部分的影响，则有额外的误差引入系统，且相

对于载荷干扰力矩真值不可忽略，不足以满足控制系统缺省参

数装订的需要，需在轨测试时根据载荷运动对姿态的影响情况

来修订补偿机构的补偿系数。因此，有必要研究更普遍适用的

方法，在考虑空气阻力影响的前提下，在实验室对载荷运动干

扰力矩进行更准确的标定，以降低卫星在轨道测试和运行的

风险。

２４　试验标定方法

研究图２所示载荷运动的某一个狋变＋狋匀 段：气浮台的转

速变化是气浮轴承摩擦力矩、载荷运动部件引起的空气阻力力

矩 （含转速变化段和匀速运动段），载荷转动部件的动量变化、

补偿机构的动量变化等因素共同作用的结果。其中，气浮轴承

摩擦力矩作用方向与气浮台转速方向相反，力矩为定值：

犕摩擦 ＝犳 （９）

　　根据具有不规则外形，低速转动物体引起的空气阻力力矩

与转速的关系，设犓 为空气阻力力矩系数，近似认为载荷在

加速度段做匀加速运动，则载荷转动过程中，速度变化段对气

浮台的平均作用力矩：

犕变 ＝
１

２
犓ω匀２ （１０）

　　匀速段对气浮台的作用力矩：

犕匀 ＝犓ω匀２ （１１）

　　 （１０）、（１１）两式中犓由 （８）式推导得出：

犓＝∫
犾／２

０
犆犱ρ犾

３犎犱犾 （１２）

　　研究载荷转速开始下降时刻，补偿机构的补偿系数需要调

节的量为Δ犽，标称转速变化为Δω补偿，则气浮台转速Δω台满足

如下公式：

犑台Δω台 ＝－犳（狋变 ＋狋匀）＋犓ω匀
２狋匀 ＋

１

２
犓ω匀

２狋变 ＋

犑载荷ω匀 －（１＋Δ犽）犑补偿Δω补偿 （１３）

式中，气浮台转动惯量犑台的测量已有成熟的方法
［１０］，可以精

确获得；载荷转动相关参数狋变、狋匀、ω匀，补偿机构的转动惯

量犑补偿、转速变化Δω补偿 均为各自产品的关键参数，由设计、

加工保证，与设计值的差异可以忽略不计；试验中气浮台转速

变化Δω台由陀螺组合测得，精度由陀螺的指标保证且精度足

够高。因此，仅有气浮台轴承摩擦力矩犳、载荷相机摆动时的

空气阻力力矩系数犓、载荷相机转动惯量犑载荷 和补偿机构补

偿系数需要调节的量Δ犽这４个参数未知。

在载荷１档、１／２档工况下，分别开展多次试验，求取各

工况下转台转速变化Δω台 的平均值，带入 （１３）式中，即可

求取补偿机构补偿系数需要调节量Δ犽载荷转动惯量犑载荷，并

由此获取载荷干扰力矩值。

３　标定精度分析

对使用该方法测定载荷干扰力矩的效果进行验证，单轴气

浮台配平良好、惯量测定准确的情况下，利用上述方法计算测

得载荷干扰力矩后，若载荷以１／３档工况工作时，气浮台转速

在被观测点 （载荷转速开始下降时）的理论转速应为０．００１

３２°／ｓ，实际试验曲线如图５所示。

图５　载荷相机１／３档工况下，气浮台转速曲线

（纵坐标单位：°／ｓ）

试验结果中气浮台转速如表２所示。由试验结果可知，此

标定方法有效，与理论计算值一致。

表２　载荷１／３档工况气浮台在观测点的转速（°／ｓ）

序号 理论值 最大转速平均值

第一组试验

第二组试验

第三组试验

０．００１３２

０．００１４０

０．００１３７

０．００１３６

标定试验中可能产生的误差由地球自转角速度、精测角装

置测量精度、角速度测量部件 （一般为陀螺组合）性能、气浮

台摩擦力矩、外干扰力矩、安装精度等因素引入。这几部分对

标定试验精度的影响分析如下。

３１　地球自转及陀螺组合性能影响

地面试验时，地球自转速度会对陀螺引入常值误差。地球

自转速度ω犲＝１５°／ｈ，若标定试验开展地区纬度为３０°附近，气

浮台台面与当地水平面平行，将给陀螺组合引入的附加的角速

度。在垂直台面方向角速度为：

ω犲ｓｉｎ３０°≈０．００２°／ｓ （１４）

　　气浮台处于稳态控制模式，地球自转角速度陀螺组合在气

浮台转轴方向的分量是恒定的，可视为陀螺组合的常值漂移的

一部分；另外，陀螺组合稳定工作后的常值漂移也趋于稳定。

控制分系统方案设计中可考虑并完全处理常值漂移对系统的影

响，因此地球自转及陀螺组合性能对试验结果不会带来额外的

误差。

３２　精测角装置测量精度影响

目前，精测角装置一般选用光电自准直仪等高精度测角设

备以实现类似试验中的小角度范围内高精度测量，测量精度可

优于０．５″，远优于一般对地观测卫星控制系统的相关指标，因

此使用该类精测角装置时会给试验带来额外的误差可以忽略。

３３　气浮台摩擦力矩及其他外干扰力矩影响

对于单轴气浮台，其轴承摩擦力矩容易做到小于０．０００４９

Ｎｍ，而根据本文涉及的的载荷运动模式，其运动产生的干扰

力矩最小约为０．０５Ｎｍ，在此情况下，气浮台轴承摩擦力矩约

为最小工况干扰力矩的１％，此力矩对被控气浮台台面单轴姿

态稳定度控制的影响小于５×１０－６°／ｓ。

（下转第２３５页）




