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飞轮组件微振动对高分辨率光学卫星光轴的影响
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摘要：为了研究高分辨率光学卫星星上飞轮的微振动对卫星成像质量的影响，分别建立了飞轮扰动模型和整星结构动力

学模型。首先，对飞轮组件系统进行了地面扰动测试，对实测 扰 动 数 据 的 分 析 表 明，飞 轮 组 件 在 与 转 速 相 关 的 一 阶 频 率

５０Ｈｚ处产生一次谐波，在１９０Ｈｚ与２８０Ｈｚ左右存在与转速无 关 的 一 系 列 峰 值。然 后，对 整 星 进 行 了 单 位 正 弦 激 励，

获得了光轴角位移响应，并对其与飞轮实测扰动数据 进 行 了 集 成 分 析。分 析 结 果 表 明：整 星 在５０～８０Ｈｚ和２３０～２８０

Ｈｚ的角位移响应有较多的谐振响应频率成分，沿光轴方向和垂直光轴方向整星光轴的角位移最大谐振响应幅值分别为

２．７１８″、２．７３９″，在２４５Ｈｚ左右存在较多幅值为０．５″量级的谐波。分析显示飞轮组件微振动对高分辨率光学卫星成像质

量影响较大，得到的结果可为整星系统的优化设计和隔振补偿措施提供参考依据。
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１　引　言

　　航天器系统的高质量、高分辨成像已得到世

界各国越来越多的关注，目前空间光学遥感器研

制已进入亚米级时代。美国２００８年发射 的 商 业

遥感卫星ＧｅｏＥｙｅ－１的地 面 分 辨 率 为０．４１ｍ，印

度２００６年发射的遥感二号卫星的地面分辨率为

０．８ｍ，法国２０１１年发射 的Ｐｌｅｉａｄｅｓ－１卫 星 地 面

分辨率为０．５ｍ［１－２］，我 国 于２０１４年 发 射 了 高 分

二号卫星，其分辨率优于１ｍ，标志着我国也进入

亚米级分辨率卫星研制阶段。
随着光学卫星分辨率的不断提高，空间光学

相机的指向精度要求也越来越高，其对星上活动

部件在轨 正 常 工 作 所 引 起 的 微 振 动 也 越 来 越 敏

感。这些振动虽然不会造成卫星结构的破坏，但

会影响高分辨率卫星的指向精度和稳定度，微振

动对光学相机成像质量的影响已经成为研制高分

辨卫星不可跨越的关键技术问题［３－５］。
飞轮是现代高稳定度高精度航天器常用的姿

态控制执行部件［６］。受转子动静 不 平 衡、驱 动 电

机误差、轴承缺陷等因素的影响，飞轮正常工作时

会产生复杂的谐波扰动及噪声，这使得飞轮成为

星上最 主 要 的 扰 动 源 之 一。为 了 抑 制 飞 轮 的 扰

动，国外一般对飞轮进行隔振设计，这一技术手段

是保证航 天 器 具 有 高 精 度 的 有 效 措 施，Ｃｈａｎｄｒａ
Ｘ－ｒａｙ观测平台上使用一种六自由度隔振平台对

每个飞轮进行 单 独 隔 振，这 一 平 台 还 将 在ＪＷＳＴ
上得到应用［７－８］。目前，国内微振动试验与测量还

处于起步阶段［９］，相关研究人员关注较多 的 是 飞

轮扰动或者是隔振平台各自独立的动力学特性，
尚未考虑飞轮与飞轮支撑结构的相互耦合对成像

的影响，文献［１０］测量了飞轮／控制力矩陀螺造成

的扰动影响，并总结了典型微振动源的主要扰动

成分，文献［１１］采用集成模型法得到光学系统像

移量，并提出了动态光学系统成像评价指标。
由于飞轮组件的微振动对高分辨率卫星成像

质量影响比较复杂，涉及飞轮自身结构、光学系统

等，仅 从 理 论 上 进 行 建 模 分 析 很 复 杂，且 效 率 低

下。本文以某高分辨率光学卫星为研究对象，针

对星上主要姿控部件———飞轮对卫星成像质量的

影响展开研究，建立了飞轮组件扰振模型，通过试

验测试飞 轮 组 件 正 常 工 作 时 的 扰 动 力／力 矩，经

ＦＦＴ变换，分 析 得 出 飞 轮 组 件６个 方 向 扰 动 力／
力矩瀑布图和飞轮各谐振点的频率；建立出某高

分 辨 率 卫 星 整 星 动 力 学 模 型，由 ＭＳＣ．
Ｐａｔｒａｎ＆Ｎａｓｔｒａｎ分析出 飞 轮 组 件 单 位 正 弦 激 励

下的整星光轴角位移，最后将飞轮地面实测扰动

文件与飞轮组件单位正弦激励下整星光轴角位移

响应文件进行集成仿真分析，得出飞轮组件扰动

对该型号光学卫星整星光轴的影响。本文所研究

飞轮组件对高分辨光学卫星整星光轴的影响，将

为卫星的控制分系统设计、结构分系统设计和整

星的微振 动 抑 制 等 提 供 性 能 指 标 要 求 与 约 束 条

件，为整星设计提供一定指导。

２　飞轮组件微振动特性研究

２．１　飞轮组件扰振机理分析

基于角动量守恒原理，动量飞轮组件 通 过 电

机驱动飞 轮 加 速 转 动 或 减 速 转 动 实 现 力 矩 的 输

出，从而改变星体姿态。在动量飞轮执行动作时，
受飞轮不平衡、轴承不完美与电机瑕疵等因素影

响，除了输出期望的有效动量外，还将输出一系列

的扰动力与扰动力矩，飞轮扰动的频率成分不仅

包含自身转速，还包含一系列的谐波成分。通常，
飞轮的扰动来源可归为两种：１）主动扰动力，由于

旋转产生的，主要包括飞轮的动不平衡、滚动轴承
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和电机扰动等；２）结构扰动力，主动扰动力引起的

动量轮内部结构响应形成的对动量轮外部的扰动

力。上述两类扰动力及其关系见图１。

图１　飞轮扰动机理

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

２．１．１　飞轮主扰动

飞轮所有的不平衡都可归结为转子质量的质

心偏心，其模型如图２所示。

图２　飞轮转子质心偏心模型

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｒｏｔｏｒ　ｅｃｃｅｎｔｒｉｃ　ｍａｓｓ　ｃｅｎｔｅｒ　ｍｏｄｅｌ

设转子质量为ｍ，偏心距为ｅ，转子偏心质量

集中于Ｃ，转子角速度为ｗ，考 虑 阻 尼 作 用，其 轴

心Ｏ′的运动微分方程用式（１）表示：

ｍ̈ｘ＋ｃｘ＋ｋｘ＝ｍｅｗ２ｃｏｓ（ｗｔ）

ｍ̈ｙ＋ｃｙ＋ｋｙ＝ｍｅｗ２ｓｉｎ（ｗｔ｛ ）
， （１）

式中：ｋ为转子的支撑刚度；ｃ为 支 撑 结 构 的 阻 尼

系数。
式（１）的特解为：

ｘ＝Ａｃｏｓ（ｗｔ－φ）

ｙ＝Ａｓｉｎ（ｗｔ－φ｛ ）
， （２）

其中Ａ＝
（ｗ
ｗｎ
）２ｅ

［１－（ｗｗｎ
）２］２＋（２ξ

ｗ
ｗｎ
）槡 ２

， （３）

ｗｎ＝ ｋ槡ｍ，ξ＝ ｃ
２ｍｗｎ

， （４）

由式（２）可知，ｘ和ｙ方向的振动为幅值大小

相同，相位相差９０°的简谐振动，因此其轴心轨迹

为圆，而实际情况下，转子轴的各向弯曲刚度有差

别，特别是由于各向支撑刚度不同，因而转子对平

衡质量的响应在ｘ和ｙ方向上不仅幅值不同，相

位相差也不为９０°，故其轴心轨迹是椭圆［１１］。
由上述分析可知，转子质量不平衡的 主 要 振

动特征为：

１）转子的 稳 态 振 动 是 一 个 与 转 速 同 频 的 强

迫振动，振动幅值随转速按振动理论中的共轴曲

线规律变化，在临界转速处达到最大值，因此，飞

轮转子不平衡的突出表现为一倍频振动幅值大。

２）转子轴心轨迹是圆或者椭圆。

３）当飞轮转速稳定时，其相位稳定。

４）在一阶临界转速内，转子振幅对转速变化

很敏感，转速下降，振幅明显下降。
由于实际飞轮转子系统受一些非线性因素影

响，其振动系统并非为完全线性系统，因此飞轮的

典型不平衡振动频谱图中，除转速频率成分在总振

幅中占有绝对优势外，常会出现较小的高次谐波。

２．１．２　飞轮组件结构扰动

当飞轮安装在卫星结构舱板上时，由 于 舱 板

具有一定的柔性，会导致边界条件出现微小改变，
从而导致飞轮结构模态发生一定的变化。此时，
当飞轮的主要扰动源作用在飞轮结构上后，将在

这个弹性系统上产生响应，主要表现为非转动部

件配合的松动，进而形成对外界的扰 动 力／力 矩。
图３所示为飞轮组件结构系统示意图，坐标系的

原点在飞轮几何中心，三轴指向相对于飞轮初始

位置保持不变，系统中飞轮的运动可看作是一个

理想平衡的飞轮在绕转轴旋转，用飞轮质心偏离

其几何中心的位置和距离表示静态不平衡和动态

图３　飞轮弹性振动弹簧—阻尼器模型

Ｆｉｇ．３　Ｅｌａｓｔｉｃ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｓｐｒｉｎｇ－ｄａｍｐｅｒ　ｍｏｄｅｌ　ｆｏｒ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ
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不平衡的影响，轴承的柔性和阻尼的影响用一个线

性弹簧和阻尼代表，设飞轮工作过程中松动部分的

质量为Ｍ，其对应的刚度和阻尼分别为ｋｆ，ｃｆ。
为表征静态不平衡，将飞轮看作由两 部 分 组

成的，其 一 为 严 格 的 轴 对 称 部 分，距 飞 轮 转 轴ｒｓ
处的点质量ｍｓ，其惯量积为零，带来动态不平衡；
其二为两个沿旋转轴方向相距２ｈ的点质量ｍｄ，
它们的连线与转轴共面，且距离转轴均为ｒｄ，ｋ和

ｃ分别为轴承支持刚度和阻尼。
设转子＋Ｚ向 端 径 向 位 移 为ｘ１，ｙ１；转 子 处

径向位移为ｘ２，ｙ２；转子－Ｚ向端径向位移为ｘ３，

ｙ３；忽略松动部分轴向的微小摆动，其垂向位移为

ｙ４，则系统的运动微分方程用式（５）表示：

ｃ（ｘ１－ｘ２）＋ｋ（ｘ１－ｘ２）＝Ｐｘ１（ｘ１，ｙ１，ｘ１，ｙ１）

ｃ（ｙ１－ｙ２）＋ｋ（ｙ１－ｙ２）＝Ｐｙ１（ｘ１，ｙ１，ｘ１，ｙ１）

（ｍｓ＋２ｍｄ）
２ ｘ̈２＋ｃ（ｘ２－ｘ１）＋ｃ（ｘ２－ｘ３）＋ｋ（ｘ２－ｘ１）＋

ｋ（ｘ２－ｘ３）＝
（ｍｓ＋２ｍｄ）
２ ｕｗ２ｃｏｓ　ｗｔ

（ｍｓ＋２ｍｄ）
２ ｙ̈２＋ｃ（ｙ２－ｙ１）＋ｃ（ｙ２－ｙ３）＋ｋ（ｙ２－ｙ１）＋

ｋ（ｙ２－ｙ３）＝
（ｍｓ＋２ｍｄ）
２ ｕｗ２ｓｉｎ　ｗｔ－

（ｍｓ＋２ｍｄ）
２ ｇ

ｃ（ｘ３－ｘ２）＋ｋ（ｘ３－ｘ２）＝Ｐｘ３（ｘ３，ｙ３－ｙ４，ｘ３，ｙ３－ｙ４）

ｃ（ｙ３－ｙ２）＋ｋ（ｙ３－ｘ２）＝Ｐｙ３（ｘ３，ｙ３－ｙ４，ｘ３，ｙ３－ｙ４）

Ｍｙ＋ｃｆｙ４＋ｋｆｙ４＝－Ｐｙ３（ｘ３，ｙ３－ｙ４，ｘ３，ｙ３－ｙ４）－Ｍ

烅

烄

烆 ｇ

，

（５）
式中：ｃ为旋轴自身阻尼系数；ｋ为刚度系数；ｕ为

不平衡量；Ｐｘ１，Ｐｙ１，Ｐｘ３，Ｐｙ３ 为支撑结 构 油 膜 力；

ｋｆ，ｃｆ 分别为地面对于支撑结构的阻尼和刚度系

数，当基础发生松动时，可以表示为

ｃｆ＝ｃｆ１，ｙ４＜０
ｃｆ＝ｃｆ２，０≤ｙ４≤δ
ｃｆ＝ｃｆ３，ｙ４＞
烅
烄

烆 δ

，
ｋｆ＝ｋｆ１，ｙ４＜０
ｋｆ＝ｋｆ２，０≤ｙ４≤δ
ｋｆ＝ｋｆ３，ｙ４＞
烅
烄

烆 δ

． （６）

由式（５）、（６）可知，飞轮转子的工作过程是一

个带有分段线性刚度和阻尼的非线性振动系统，
飞轮转子呈现出的特性非常复杂。

２．２　飞轮扰振地面测试

当飞轮转速在一个特定范围内（接近飞轮组

件的自然频率）时，将激励结构自身的一阶模态，
从而使扰动信号在频域出现极大的能量集中与放

大，且飞轮微振动频率与ＣＣＤ的成像曝光频率接

近时，将引起空间相机或整星结构在自由空间产

生结构微振动与视轴的微振动，导致成像的扭曲、
模糊，最终影响成像质 量。这 对 于 采 用ＴＤＩＣＣＤ
进行推扫成像的现代空间光学相机而言具有很大

的影响。因此必须测量飞轮扰动特性并开展相应

的结构动力学分析。

２．２．１　飞轮扰动地面测试过程

试验测试过程中将飞轮与支架的装配组合体

安装于气浮平台的测力台上，飞轮支架结构与星

上部件相同，它们通过标准联接力矩拧紧螺钉与

飞轮相连，在超净环境实验室进行扰动测试，组件

的测试现场如图４所示。分别测试飞轮在Ｘ 向、

Ｙ 向、Ｚ向的扰动力与扰动力矩特性。测试 过 程

为：飞轮由零转 速 加 速 至 指 定 转 速，保 持２０ｓ后

再减速至零转速，单次测试时间共计６０ｓ，传感器

采样频率为５ｋＨｚ，采用型号为 ＨＲ－ＦＰ３４０２型石

英６分力测力台。

图４　飞轮扰动地面测试现场

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｔｕｐ　ｏｆ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｔｅｓｔ

２．２．２　飞轮扰动地面测试数据分析

飞轮扰动地面测试时典型的时域响应曲线如

图５（彩图见期刊电子版）所示。

图５　飞轮地面测试典型时域响应曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｔｉｍｅ　ｄｏｍａｉｎ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｗｈｅｅｌ

ｇｒｏｕｎｄ　ｔｅｓｔ
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　　卫星 在 进 行 对 地 推 扫 成 像 时 要 保 持 姿 态 稳

定，而飞轮的工作转速是恒定的，因此若要分析飞

轮扰动，需截取其稳定转速时的响应特性。截取

飞轮在不同转速时达到转速稳定后的扰动力输出

时域曲线，经过ＦＦＴ变换并绘制的瀑布图曲线如

图６所示（彩图见期刊电子版）。

（ａ）Ｘ向扰动力瀑布图

（ａ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　Ｘ－ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｆｏｒｃｅ

（ｂ）Ｙ 向扰动力瀑布图

（ｂ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　Ｙ－ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｆｏｒｃｅ

（ｃ）Ｚ向扰动力瀑布图

（ｃ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　Ｚ－ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｆｏｒｃｅ

（ｄ）Ｘ向扰动力矩瀑布图

（ｄ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　Ｘ－ｔｏｒｑｕｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

（ｅ）Ｙ 向扰动力矩瀑布图

（ｅ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　Ｙ－ｔｏｒｑｕｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

（ｆ）Ｚ向扰动力矩瀑布图

（ｆ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　Ｚ－ｔｏｒｑｕｅ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
图６　飞轮扰动力（力矩）瀑布图

Ｆｉｇ．６　Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ　ｆｏｒｃｅ／ｔｏｒｑｕｅ

ｆｏｒ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

图６中，坐 标 轴 单 位 分 别 为 频 率（Ｈｚ）、电 机

转速（Ｈｚ）、频 域 分 量 幅 值（Ｎ或 Ｎ·ｍ），其 中Ｘ
向与Ｙ 向均为动量飞轮的径向方向，Ｚ向为动量

飞轮 的 轴 向。飞 轮 转 速 测 试 范 围 为０～３　０００
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ｒ／ｍｉｎ（即０～５０Ｈｚ）。根据瀑布图可知，飞 轮 组

件各方向谐振点的大致频率，如表１。

表１　飞轮扰动谐振点频率

Ｔａｂ．１　Ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ　ｒｅｓｏｎａｎｔ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

扰动输出 频率１／Ｈｚ 频率２／Ｈｚ

Ｘ向力 ５０　 ２８４
Ｙ 向力 ５０　 ２８５
Ｚ向力 — １９３
Ｘ向力矩 ５０　 ２８５
Ｙ 向力矩 ５０　 ２８５
Ｚ向力矩 — １９２

据表１可得，飞轮组件在与转速相关 的 一 阶

频率５０Ｈｚ处产生一次谐波，此外，在１９０Ｈｚ与

２８０Ｈｚ左右存在与转速基本无关的一系列峰值，
它们是由于扰动激励导致飞轮组件结构模态的放

大而产生的谐振现象，说明目前的飞轮支架结构

对飞轮的扰动输出具有一定的放大作用，结构设

计的刚性仍需改进。

３　整星微振动结构动力学分析

３．１　整星微振动力学模型

通常可用有限元法进行整星结构响 应 分 析，
有限元法描述的卫星动力学模型用式（７）表示：

Ｍ̈ｘ＋Ｃｘ＋Ｋｘ＝Ｆ， （７）
其中，̈ｘ，ｘ，ｘ为ｎ×１维 列 向 量，分 别 表 示 结 构 的

加速度、速度、位移响应向量，Ｍ，Ｃ，Ｋ为ｎ×ｎ维

矩阵，分别表示航天器的质量、阻尼、刚度，Ｆ为ｎ
×１维列向量，表示输入载荷。

根据模态分析理论，引入坐标变换ｘ＝Φξ可

对式（７）进行解耦，将振型矩阵对质量归一化后用

式（８）表示：

ξ̈ｒ＋ζξｒ＋λｒξｒ＝ｆｒ，ｒ＝１，…，ｎ， （８）

令ｑｓ＝［ξ
Ｔ　ξ

Ｔ］Ｔ，式（８）可用式（９）表示：

ｑｓ＝
０ Ｉ
－Ω２ －２Ｚ［ ］

烐烏 烑
Ω

Ａｓ

ｑｓ＋
０

ΦＴβ［ ］
烐烏 烑
ｕ

Ｂｕ

ｕ＋
０

ΦＴβ［ ］
烐烏 烑
ｗ

Ｂｗ

ｗ

ｙ＝ ＣｙｘΦ　Ｃｙｘ［ ］
烐烏 烑

Φ
Ｃｙ

ｑｓ＋［０］
︸
ｕ

Ｄｙｕ

＋［０
︸
］

Ｄｙｗ

ｗ

，

（９）
其中，Ｉ是单位矩阵，Ω和Ｚ分别是固有频率矩阵

和阻尼矩阵，ｙ是 和 姿 态 相 关 的 结 构 响 应，βｕ 和

βｗ 分别是控制和扰动输入的参与因子，Φ 为振型

向量。

３．２　整星微振动有限元模型

为进行基于地面测试飞轮扰动的整星结构动

力学分析，建立了整星有限元模型。其中，整星坐

标系的定义为：Ｘ轴指向卫星飞行方向，Ｚ轴与相

机光轴平行并指向地心，Ｙ 轴由右手定则确定。
整星 有 限 元 模 型 利 用 ＭＳＣ／ＰＡＴＲＡＮ进 行

处理，ＭＳＣ／ＮＡＳＴＲＡＮ作 为 解 算 器。采 用 集 中

质量点 模 拟 飞 轮，利 用 ＭＰＣ与 飞 轮 支 架 有 限 元

模型进行联接，最终与载荷板相连，模型边界条件

为无约束，用以模拟整星在轨自由状态。按照飞

轮的实际安装方向，在飞轮质心处分别施加对单

一飞轮测试得到的扰动力或扰动力矩，进行正弦

频响分析，在相机 主 镜 中 心 建 立 考 察 点 ＭＰＣ，计

算其角位移结果，整星有限元模型如图７所示（彩
图见期刊电子版）。

图７　整星有限元模型

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｗｈｏｌｅ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

　　通过 对 整 星 模 型 进 行 单 位 正 弦 频 率 响 应 分

析，可以得到主镜考察点的角位移响应结果，将此

结果生成Ｒｅｐｏｒｔ文件并存储，以便后续飞轮实测

扰动对相机成像质量的影响分析。

４　飞轮地面实测扰动对角位移的影

响分析

　　飞轮微振动对某高分辨率相机成像影响的分

析流程如图８所示。将地面实测飞轮 扰 振 力／力

矩文件与飞轮单位正弦激励整星光轴角位移ＲＥ－
ＰＯＲＴ文件进行 集 成 分 析，经 ＭＡＴＬＡＢ处 理 得
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到飞轮微振动对某高分辨率光学卫星光轴角位移

影响的瀑布图，如图９所示。

图８　飞轮微振动对光学卫星成像影响分析流程

Ｆｉｇ．８　Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｍｉｃｒｏ－ｖｉｂｒａ－
ｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｏｎ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｑｕａｌｉｔｙ　ｏｆ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

由图９可知，整星的角位移 响 应 在５０Ｈｚ～
８０Ｈｚ、２３０Ｈｚ～２８０Ｈｚ处有较多的谐振响应频

率成分，且在不同飞轮转速下均有谐振响应，只是

部分飞轮转速下响应较小；在沿光轴方向，整星光

轴的角位移最大 谐 振 响 应 位 于２４３Ｈｚ、２　６００ｒ／

ｍｉｎ处，幅 值 达２．７１８″，同 时２４３Ｈｚ左 右 存 在 较

多幅值为０．５″量级的谐波，在４２Ｈｚ、２　６００ｒ／ｍｉｎ
处，角位移幅值为１．６６９″；在垂直光轴方向，整星

光轴的 角 位 移 最 大 谐 振 响 应 位 于２４５Ｈｚ、２　６００
ｒ／ｍｉｎ处，幅值达２．７３９″，同时２４５Ｈｚ左 右 存 在

较多幅值为０．５″量级的谐波，在４４Ｈｚ、２　６００ｒ／

ｍｉｎ处，角位移幅值为２．６１７″。
由以上分析可得出以下结论，飞轮微振动对

（ａ）绕光轴方向角位移瀑布图

（ａ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　ａｎｇｕｌａｒ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ａｒｏｕｎｄ－
ｏｐｔｉｃａｌ　ａｘｉｓ

（ｂ）垂直光轴方向角位移瀑布图

（ｂ）Ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃ　ｏｆ　ａｎｇｕｌａｒ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ａｌｏｎｇ
ｖｅｒｔｉｃａｌ－ｏｐｔｉｃａｌ　ａｘｉｓ

图９　光轴角位移瀑布图

Ｆｉｇ．９　Ａｎｇｕｌａｒ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｗａｔｅｒｆａｌｌ　ｇｒａｐｈｉｃｓ

该高分辨率光学卫星的成像质量有较大影响，建

议对该卫星结构进行进一步优化设计，同时，对飞

轮进行减振设计，对光学载荷进行隔离设计。

５　结　论

　　本文针对某高分辨率光学卫星面临的飞轮组

件微振动对成像质量的影响问题，建立了飞轮组

件的扰动模型和整星结构动力学模型，对飞轮组

件系统进行地面扰动测试，对整星进行单位正弦

激励，获得光轴角位移响应，最后，将其与飞轮组

件的实测扰动数据进行集成分析。结论如下：飞

轮工作过程中转子受非线性因素影响，在转速频

率成分外会出现较小的高次谐波；飞轮组件正常

工作引起支撑基础松动时，转子的工作过程是一

个带有分段线性刚度和阻尼的非线性振动系统；
飞轮组件在与转速相关的一阶频率５０Ｈｚ处会产

生一次谐波，在１９０Ｈｚ与２８０Ｈｚ左右存在与转

速无关的一系列峰值，这些位置将作为后续减振

设计的重点关注频率点。集成分析表明，整星在

４０Ｈｚ～５０Ｈｚ、２３０Ｈｚ～２８０Ｈｚ的角位移响应有

较多的谐振响应频率成分，沿光轴方向和垂直光

轴方向整星光轴的角位移最大谐振响应幅值分别

为２．７１８″、２．７３９″，在２４５Ｈｚ左 右 存 在 较 多 幅 值

为０．５″量级谐波；该飞轮微振动对此高分辨率光

学卫星的成像质量有较大影响，建议对整星结构

进行进一步优化设计，对飞轮进行隔振或者对光

学载荷进行隔离设计。
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