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动量轮诱导的卫星地面微振动特性研究
以及在轨仿真分析

杨新峰，白照广，杨栋，李艳辉
（航天东方红卫星有限公司，北京 100094）

摘要：目的 探索整星微振动传递特性及其影响因素，为降低或控制微振动对卫星相机成像质量

的影响提供手段。方法 利用某卫星结构，在卫星固支与悬吊两种边界状态下，开展不同动量轮

转动组合状态的地面微振动环境试验。根据试验数据，分析从振动源到相机的传递比、卫星固支

与悬吊的差异、卫星结构与转动部件分别对振动谱的贡献。利用卫星有限元模型，通过修改地面

模型、添加组件等方式使其符合在轨状态，从而开展在轨微振动仿真分析。结果 得到了动量轮

各工作状态下的星上微振动加速度环境数据。根据数据分析结果，卫星边界固支与悬吊都附加

了低频的振动，而星上微振动在动量轮转动频率外更包含了卫星结构的耦合振动。从振动源到

相机的微振动传递都具有衰减特性，传递比为0.03~0.475。微振动仿真分析给出了相机微振动转

角和影响。结论 相机的微振动主要取决于最大扰动的动量轮。从振动源到相机的微振动传递

中，传递界面的阻尼对微振传递比影响较大，其次为距离的影响。根据此卫星微振动传递特性提

出了的微振动抑制手段有效降低了相机处的微振动大小。在轨状态仿真结果显示太阳翼低频振

动耦合引起相机约0.1像素的振动。
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ABSTRACT：Objective To study the micro-vibration transfer characteristics and influencing factors so as to provide
means to reduce and control the influence of micro-vibration on the imaging quality of satellite camera. Methods
Taking advantage of satellite structure, the micro-vibration environment tests were carried out with different rotating
combinations of momentum wheels under the fixed boundary and the suspended boundary conditions. Based on the
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experimental data, the contributions of the transfer ratios from the wheels to the camera, the differences between fixed
boundary and suspended boundary, satellite structure and momentum components on vibration spectrum were analyzed.
The satellite finite element model was made to conform to the on-orbit status by modifying the ground model and
adding the panel so as to conduct on-orbit micro-vibration simulations. Results The on-board micro-vibration
acceleration data were obtained under each working status of the momentum wheels. Based on the obtained acceleration
data，the fixed boundary and the suspended boundary conditions were both added with the low frequency vibrations，and
the on-board micro-vibration included the coupled vibration besides the rotating frequency of the momentum wheels.
The micro-vibration transmissions were all in decay with ratios of 0.03-0.475. The micro-vibration simulation analysis
provided the camera micro-vibration angle and the influence. Conclusion The micro-vibration of camera mainly
depended on the momentum wheel with the highest disturbance. The transfer of micro-vibration from the vibration
source to the camera was mainly affected by the interface damping, secondly by the distance. The proposed vibration
reduction method based on this transfer characteristic effectively reduced the micro-vibration amplitude of the camera.
The on-orbit micro-vibration simulation analysis showed a 0.1 pixel vibration of the camera caused by coupled low
frequency vibration of solar wing.
KEY WORDS：micro-vibration；momentum wheel；satellite

星上活动部件在轨工作时会诱发卫星低量级的

扰振，这种低量级的振动有可能影响卫星有效载荷如

遥感相机的成像质量[1—2]。引起星上微振动的干扰源

有很多种，如动量轮、陀螺、数传天线、机械制冷机、冷

热交变等[3—9]，对成像质量产生较大影响的干扰源主要

为动量轮。文献[4]报导地面测量的某卫星动量轮微

振动量级约为9.3×10-2g，文献[8]报导SPOT-4卫星在

轨动量轮微振动量级约为1×10-2 g，文献[9]报导某遥

感卫星在轨动量轮微振动量级约为23.5×10-2g，而辐

射计微振动量级约为57×10-2 g。当前在卫星微振动

的研究中开展了不少地面微振动试验，获得了不同转

动部件产生的星上地面微振动加速度量级，但转动部

件引起的星上微振动传递特性规律还有很多方面没

有探索清楚，如转动部件与卫星结构的耦合、试验边

界的影响、同时与分别转动的差异、非稳定转动特性

以及传递路径的差异等。在卫星微振动仿真分析方

面，由于卫星地面试验很难真实模拟卫星在轨状态

（如边界条件、太阳翼的展开状态等），因此，整星地面

微振动测量数据还较少用于卫星微振动仿真分析的

模型修正或验证，大多数微振动在轨仿真分析使用的

是转动组件的数学理论模型[1，4]或转动组件的单独试

验测试数据[10—13]，卫星整星在轨状态的微振动仿真分

析与地面试验还存在一定的脱节。

针对上述问题，文中对某型号卫星开展星上多个

动量轮在不同转速下的微振动特性研究，总结分析动

量轮与卫星结构的耦合影响、卫星边界的作用以及微

振动传递特性等问题，并基于卫星地面微振动试验数

据开展卫星微振动仿真分析。

1 地面微振动试验

1.1 试验设置

某初样卫星在不同位置安装了4个动量轮，如图1

所示。动量轮分别安装在卫星底板、平台舱隔板、卫

星中板和载荷舱隔板上，从底部向上依次叫做动量轮

A、动量轮B、动量轮C和动量轮D。卫星的顶部安装

有相机系统，在该次卫星微振动试验中，相机为结构

模拟件。在各动量轮以及相机附近安装微振加速度

测点。其中动量轮A、动量轮B、动量轮C和动量轮D

处的测点分别为AC01—AC04，相机次镜、相机根部和

相机支架上的测点分别为AC05—AC07。

在微振动试验中，卫星不安装太阳翼，按固支和

悬吊两种状态进行动量轮转动的微振动环境测试。

卫星固支状态即是把卫星用螺钉连接在支架车上，

也叫支架车状态。支架车由丝杠旋紧，支撑于地面

图1 微振动试验卫星

Fig.1 A satellite for micro-vibration testing
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时域最大值

35

—

—

—

3.9

1.3

1.2

上。严格来说，这种固定形式使卫星处于非完全固

定边界，其基本频率低于卫星完全固定的频率。悬

吊状态则是用吊具吊起卫星，吊具上端挂在实验室

内的吊车上。

1.2 试验测试工况

卫星固支和悬吊两种状态下，按表1所示的动量

轮运转工况进行微振动环境测试。在微振动环境测

试之前，应进行背景噪声和卫星结构频率特性的测

试。试验期间需关闭实验室内空调、照明等设备，以

免引起未知微振动噪声，同时卫星附近避免人员走

动，以减少噪声及微幅振动等扰动环境。

1.3 试验数据

卫星固支状态下，不同动量轮在其标称转速下的微

振动量级见表2。可以看出，动量轮C转动产生的微振

动最大，其本身最大值约为103×10-2 g（时域），标准差

约为29.8×10-2g。轮D转动产生的微振动最小，其本身

最大值约为15.5×10-2g（时域），标准差约为4 ×10-2g。
轮C转动激起相机处的微振动最大，相机次镜处微

振动时域最大值为13.9×10-2 g，标准差约为4.9×10-2 g。
激起相机处的微振动量级最小的不是本身微振动扰动

最小的动量轮D，而是动量轮B。动量轮B激起的相机次

镜处微振动时域最大值为2.6×10-2 g，标准差约为

0.67×10-2g。这是由微振动传递特性的差异引起的。

卫星悬吊状态下，不同动量轮在其标称转速下的

微振动量级见表3。可以看到，卫星在悬吊状态与固

支状态具有基本相同的特性。

表1 动量轮加电运转工况

Table 1 Operation condition for momentum wheels

动量轮A

动量轮B

动量轮C

动量轮D

加电工况

1

●

○

○

○

2

○

●

○

○

3

○

○

●

○

4

○

○

○

●

5

●

●

●

●

标称转速

（r/min）

2530

1460

1460

1460

部件

注：●表示加电，并稳定在标称转速；○表示不加电。

表2 固支状态下不同动量轮转动产生的微振动环境

Table 2 Micro-vibration data induced by rotating momentum wheels under fixed boundary condition

×10-2g

AC01X

AC02Y

AC03X

AC04Z

AC05

AC06

AC07

轮A转动

时域标准差

9.88

—

—

—

1.58

0.3

0.26

时域最大值

—

86

—

—

2.6

1.9

1.2

轮B转动

时域标准差

—

22

—

—

0.67

0.48

0.3

时域最大值

—

—

103

—

13.9

5.9

6.7

轮C转动

时域标准差

—

—

29.8

—

4.9

2.1

2.3

时域最大值

—

—

—

15.5

7.9

3.7

2.6

轮D转动

时域标准差

—

—

—

4

1.9

1

0.85

测点

时域最大值

32.7

—

—

—

4

1.3

1.1

表3 悬吊状态不同动量轮转动状态产生微振动环境

Table 3 Micro-vibration data induced by rotating momentum wheels under suspended boundary condition

×10-2g

AC01X

AC02Y

AC03X

AC04Z

AC05

AC06

AC07

轮A转动

时域标准差

8.2

—

—

—

1.84

0.3

0.27

时域最大值

—

93.8

—

—

3.9

3.3

1.5

轮B转动

时域标准差

—

27

—

—

0.98

0.75

0.43

时域最大值

—

—

121

—

13.5

5.8

6.9

轮C转动

时域标准差

—

—

29.6

—

4.2

1.8

2.46

时域最大值

—

—

—

16.3

7.7

4.3

3.0

轮D转动

时域标准差

—

—

—

4.6

2.1

1.3

0.91

测点
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时域

最大值

32.7

4

1.3

1.1

时域

标差值

8.2

1.84

0.3

0.27

2 微振动特性分析

2.1 轮子与卫星结构的耦合

动量轮A以转速2530 r/min转动，对应的转动频

率为42.2 Hz，由于轮子的不平衡，其会在42.2 Hz处产

生干扰力。此外，动量轮本身存在的径向平移模态、

轴向平移模态以及摇摆模态[14—15]，还会激起其他的振

动频率。

单独动量轮A固定于地面以转速2530 r/min转动

时，实测得到的产生较大干扰力和力矩的频率为

42.2 ，245，225，303 Hz等。其中最大的干扰力为303

Hz，量 级 约 为 ：Fx=469 mN，Fy=84 mN，Fz=3 N，Tx=

0.000 083Nm，Ty=0.023 Nm，Tz=0.000 45 Nm。由此可

见，42.2 Hz只是动量轮的转速频率，此频率处因轮子

的动不平衡产生干扰力，而其他干扰响应频率可以归

为动量轮的本身模态频率。

从整星上动量轮处的响应曲线（如图2所示）来

看，响应的频率包含42.2 Hz，此频率对应于轮子转动

频率，是由轮子的动不平衡引起。星上其他的微振动

响应频率有22，77，84 Hz，在100 Hz之上响应频率更

多，其中最大的为205 Hz。由此可见，除了42 Hz，动

量单独测试与动量轮安装星上的响应频率有较大变

化。由于卫星结构与动量轮的耦合影响，星上动量轮

处不仅响应频率点增加了，而且响应频率前移了。

2.2 卫星安装边界的影响

在卫星固支（支架车上）和悬吊状态下分别进行

了背景噪声的测试，固支状态下的时域最大值、标差

最大值、总均方根最大值分别为0.9×10-2 g，0.4×10-2

g，3.5×10-2 g；悬吊状态下分别为0.7×10-2 g，0.176×
10-2 g，0.1×10-2 g。可以看出，悬吊状态背景噪声较

小，固支状态的背景噪声稍大。这主要是由于地面一

些干扰通过固支边界传递至星上，而悬吊系统距离地

面较远，中间经过吊车和卫星吊具的传递，对地面微

振干扰有一定衰减作用。可以认为，固支状态由地面

直接传递至星上的背景干扰大于悬吊状态，因此悬吊

状态有利于微振动环境测量。

动量轮A转动时，固支和悬吊状态下动量轮处微

振动谱曲线对比如图3所示，可以看出，二者的主要区

别在低频区域。4.7，8.6 Hz是悬吊状态系统所具有的

共振频率，14.8，21 Hz为固支状态系统所具有的共振

频率，这两者的不同是由卫星边界状态不同造成的。

在42 Hz及其以后曲线比较一致。

卫星固支（支架车上）和悬吊状态下，其微振动测

量数据见表4。可以看出，量级差别不大，从总量级来

看，两种边界状态对星上微振动时域上的量级影响不

大。差异主要为两种边界在低频的响应。

2.3 微振传递特性

根据表2数据，卫星固支状态下，动量轮单独转

动时，动量轮C本身微振动干扰最大，动量轮D最小，

图2 动量轮A的微振动频域曲线

Fig.2 Micro-vibration curve of frequency domain for the wheel A

图3 固支与悬吊动量轮A的扰振曲线

Fig.3 Micro-vibration curve for the wheel A under the fixed and

suspended conditions

表4 固支和悬吊状态下动量轮A转动时微振动加速度

Table 4 Micro-vibration acceleration data for the wheel A under

the fixed and suspended conditions

×10-2g

测点

动量轮A（AC01）

相机次镜AC05

相机根部AC06

相机支架AC07

固支

时域

最大值

35

3.9

1.3

1.2

时域

标差值

9.88

1.58

0.3

0.26

悬吊
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正样

1.47

0.96

0.87

0.57

1.59

初样

4.9

0.67

1.9

1.58

4.9

两个动量轮的微振动量级相差大约7倍。从每个动

量轮到相机次镜（AC05）的传递来看（按标差值计

算），都具有衰减特性，动量轮D的传递比较大，约为

0.475，动量轮B的传递比较小，约为0.03。因此，应把

具有较大干扰的动量轮放置在传递比较小的路径

上，即把具有较大干扰的动量轮放置在动量轮B安装

处，把干扰较小的动量轮放置在动量轮D安装处。动

量轮D位于载荷舱隔板上，与安装相机的舱板只隔一

个界面，与相机距离也较短，因此，其微振传递比较

大。从传递距离分析，动量轮A距离相机安装面最

远，但它的微振传递比不是最小的，说明距离和界面

相比，传递界面的阻尼对微振传递比影响较大，其次

为距离的影响。

卫星悬吊状态下，动量轮单独转动时，动量轮本

身的微振动干扰与固支状态下的特性基本一致。从

每个动量轮到相机次镜（AC05）的传递来看（按标差值

计算），动量轮D的传递比较大，动量轮B的传递比较

小，这也与固支状态下的特性基本一致。

2.4 分别转动与同时转动的差异

4个动量轮同时转动与动量轮单独转动的微振动

对比见表5。可以看到，4个动量轮同时转动产生的微

振动干扰相比单个动量轮转动要大，对相机处的微振

动量级主要由最大扰动的动量轮C贡献。四轮同时转

动时，相机次镜微振动与单独动量轮C转动引起的相

机上微振动基本相当。从表5几个关键测点的标差值

比较，4轮同时转动相当于单个动量轮C的1～1.3倍，

单个动量轮D的2.5～3.7倍。

2.5 微振动抑制策略

根据上述初样卫星微振动试验分析得到的星上

微振动传递特性，对正样卫星4个动量轮的安装位置

进行了调换，把具有较大干扰的正样动量轮放置在传

递较小的路径上。对4个正样动量轮分别进行干扰力

测试，得到其干扰力大小，见表6。

从表6可以看到，初样时四轮同时转动导致相机

次镜处的微振动量级为4.9×10-2 g，正样时为1.59×

10-2g，微振动量级下降67.6%。初样与正样动量轮的

本身微振动最大扰振相差不大，但相机次镜的微振

动有较大下降。

3 微振动在轨状态仿真分析

3.1 微振动仿真分析思路

进行成像质量影响分析所需要的直接参数是微

振动的角位移/角速度，测量得到的微振加速度还不易

于分析对相机成像质量的影响，因此，需要利用有限

元模型从测量的微振动加速度数据分析计算对相机

成像有直接影响的微振角位移/角速度大小。仿真分

析需要试验数据的修正支持，由于地面微振动试验状

态一般与在轨状态有较大差异，因此，地面微振动试

验数据还很难直接用于在轨状态微振动仿真分析的

验证。为此，提出一种基于地面试验数据（支架车状

态）的卫星微振动仿真分析思路，具体步骤为：建立卫

星结构动力学模型，此模型由卫星常规振动试验数据

修正；修改卫星模型为支架车状态，以便利用地面支

架车微振动测试数据进行验证，主要验证从干扰源到

相机微振动传递特性的正确性；修改支架车状态卫星

模型为自由状态；添加太阳翼状态模型，开展在轨状

表5 卫星固支状态不同动量轮转动状态产生微振动环境

Table 5 Micro-vibration data for momentum wheels with different

work status under the fixed condition

×10-2g

相机次镜C05

相机根部C06

相机支架AC07

动量轮

A转动

1.58

0.3

0.26

动量轮

B转动

0.67

0.48

0.3

动量轮

C转动

4.9

2.1

2.3

动量轮

D转动

1.9

1

0.85

四动量轮

同时转动

4.9

2.7

3.2

测点

注：表中数据为时域标差值。

表6 正样卫星与初样卫星微振动环境测试结果对比

Table 6 Comparison of micro-vibration test results between proto-

type satellite and flight satellite

×10-2g

转动部件

C动量轮

B动量轮

D动量轮

A动量轮

转动部件

的微振动

正样

16.7

25.7

2.77

4.94

16.31

23.7

2.98

5.86

初样

29.8

22

4

9.88

28.6

27.8

5.7

10.4

相机次镜处

微振动

注：表中数据为时域标差值

4轮同

时转动

C动量轮

B动量轮

D动量轮

A动量轮
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态微振动仿真分析。

3.2 卫星微振动建模分析

初始卫星结构动力学模型已建立，并由卫星振动

试验数据修正验证。根据此次微振动试验中的传递

特性，卫星在支架车上的主要频率为 14.91，21.59

Hz。据此，修正卫星模型为支架车状态，利用bush单

元进行修改，修正后卫星最低频率与支架车上的卫星

频率相匹配。根据支架车上的模型计算后得到初样

卫星C动量轮激励下的微振动响应，卫星上主要关心

点的响应与试验测点的对比见表7。

从表7可以看出，在相机安装处以及其他卫星结

计算

节点号

Node232848

Node111208

Node268787

Node498279

Node535265

表7 固支卫星微振动计算结果与试验结果对比

Table 7 Comparison between micro-vibration simulation results and test results

计算结果

0.7

0.557

0.546

0.5

0.46

加速度响应/mg对应试验

测点

AC05X

AC07X

AC08X

AC11X

AC15X

位置

描述

相机-Y侧次镜组件三杆前端

相机安装处

相机支架上

小相机-Y第一镜头前端

小相机安装处

较大差异

比较接近

比较接近

比较接近

比较接近

试验结果

4.6

0.5

0.4

0.9

0.7

备注

构上的计算结果和试验结果比较接近，在相机次镜

组件三杆前端计算结果和试验测试结果有较大差

异。这主要由于微振动试验所用相机为模拟件，三

杆材料为铝合金材料，而实际产品的材料为殷钢材

料，刚度不一致。因此，在计算中相机模型采用真实

材料的模型。

支架车状态的卫星模型经过试验数据修正验证

后，卫星边界再修改为在轨自由边界状态，并验证了

前6阶模态接近于0，为自由无约束状态。然后卫星添

加展开状态的太阳翼模型，根据前期初步分析，太阳

翼转动对本星微振动影响不大，因此，模型中太阳翼

根部与星体固体连接。太阳翼展开状态下整星在轨

微振动响应计算结果见表8。

加速度/×10-2g

1.3

1.93

0.13

0.12

1.7

1.6

1.66

0.56

0.194

1.96

0.55

0.15

位移/μm

14.8

9.1

1.51

1.3

9.2

14

14.8

2.34

0.51

13.9

2.58

0.57

表8 太阳翼展开状态下整星在轨微振动响应

Table 8 Micro-vibration of satellite with deployed solar

节点号

Node 232848

Node 239034

Node 498279

Node 535265

位置

相机-Y侧次镜组件三杆前端

相机-Y主镜

小相机-Y第一镜头前端

小相机-Y第一镜头后端

方向

x

y

z

x

y

z

x

y

z

x

y

z

速度/（mm·s-1）

0.157

0.13

0.013

0.014

0.11

0.157

0.15

0.036

0.012

0.14

0.034

0.013

3.3 相机转角分析

根据相机次镜到主镜的距离和计算得到的次镜

与主镜的位移，利用表8中有限元模型计算数据可以

计算得到初样卫星相机从次镜到主镜的转角（总均方

根值）。同样可以计算星上另一个小相机的转角。从

位移数据看，相机内部的相对位移主要发生在x方向，

因此，转角为在xoz平面内绕y轴的转角。

1）相机的转角：相机次镜到主镜的距离约 L1为

416 000 μm，计算得从次镜到主镜的转角为6.7″。
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2）小相机的转角：小相机从第一镜头头部到相机

后端的距离约L2为514 000 μm，计算得第一镜头头部

到相机后端的转角为0.36″。

可以看出，在太阳翼展开状态下，相机在轨 x动量

轮微振动引起的转角较大，而小相机在几种状态下的

微振动转角都较小。

3.4 对成像的影响分析

3.3节得到了相机的总均方根值转角，此总均方根

值转角按分段频率计算可得到相机不同频段的角振

动数据，见表9。可以看出，支架车上和自由状态的较

大转角振幅发生在2～10 Hz频段，其次为10～50 Hz，

而在50 Hz以上相机的微振动转角较小。对于在轨太

阳翼展开状态，最大的转角为6.5″，发生在1～2 Hz

之间，峰值为1.7 Hz。

在轨太阳翼展开状态，相机较大的角位移是由太

阳翼耦合引起的。对于文中分析的工况，太阳翼耦合

振动1.7 Hz是主要贡献因素，初样状态的微振动激励

在低频大约有0.1个像素的振动影响。

4 结论

开展了不同卫星边界的星上动量轮转动的微振

动试验研究和仿真分析，通过对试验数据和计算结果

的分析，得出以下结论。

1）轮子单独测试与星上测试得到的微振动谱有

较大差异，而相同的频谱段仅为转动频率，这是由于

轮子与卫星结构的耦合造成的。

2）卫星不同边界的试验数据表明，卫星悬吊状态

的背景噪声小于固支状态。动量轮转动时，固支和悬

吊状态下星上微振动环境谱在转动频率以上部分差

别不大，在转动频率以下的差别主要是由于固支与悬

吊的基本频率不同。

3）每个动量轮本身的扰动大小不同，其激起的相

机微振动环境由传递特性决定，应把具有较大扰动的

动量轮放置在传递较小的路径上。传递界面对微振

传递比影响较大，其次为距离的影响。

4）对相机处的微振动量级主要由最大扰动的动

量轮贡献。4个轮同时转动时的相机次镜微振动与最

大扰动动量轮单独转动时基本相当。

5）文中的微振动仿真分析方法可以由地面试验

数据修正和验证，保证了仿真分析结果的可信性。分

析结果表明，太阳翼会带来一低频的干扰影响。
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0.001 6
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