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单轴储能及姿态控制一体化系统研究
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摘要 :给出了一种应用于卫星的单轴能量存储及姿态控制一体化系统。在同一轴上安装两个反向旋转的飞轮 ,通过预定

的算法 ,控制两个飞轮的角加速度 ,可以在日阳期、日阴期及其过渡过程分别实现能量的储存和释放 ,并且在这些过程中

保持卫星的姿态不变或按要求实现姿态机动。根据实验对系统进行了适当的简化 ,推导出了其数学模型 ,给出了相应的

控制算法 ,并进行了在储、放能的同时实现姿态控制过程的试验。初步试验表明 ,在储能过程中 ,轴系控制精度优于 3°;

在放能过程中 ,轴系控制精度优于 1. 2′,换算到百公斤量级卫星的姿态角波动量分别为 3. 6′和 1. 5″。结果表明 :在消除

一些不对称因素 (如两个电机结构差异)后 ,此方法在卫星或其它空间飞行器中同时完成能量交换和姿态控制是可行的。
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Abstract : A single axis double flywheels integrated power and attitude control system ( IPACS) , including

its working principle and configuration , are given to simulate the charge , discharge and attitude control

process during the full sun , eclipse and their interim. Based on the experiment , the system models during

the energy storage and release are obtained and their corresponding control arithmetic is given. Experiments

show that the system can be used to store and release energy while adjusting the attitude of the platform , as

well as of the satellite. The angle of the platform can be controlled to stabilize within 3°and 1. 2′, respec2
tively. To the satellite in which the flywheels can be used , the attitude affection should be less than 3. 6′

and 1. 5″, respectively. After eliminating unbalance affections , such as the difference from motors , the

scheme using flywheels to perform the energy storage and attitude control in the satellite is efficiency

Key words : satellite attitude control ; energy convert ; double flywheels in single axis ; IPACS experiment



1　引　言

　　与当前卫星上应用的蓄电池和姿态控制飞轮

相比 ,以飞轮来同时完成姿态控制和能量存储 ( I2
PACS)的优势在于 :具有储能与调姿双功能 ,可较

大幅度地减轻卫星的总质量 ;可高速充放电并获

得高的峰值功率 ;等效充放电次数大大增加 ;放电

深度增大 ;系统运行温度范围宽 ,不排放有毒物质

等[122 ]。

80年代末期 ,随着高强度复合材料的发展 ,

飞轮储能的前景日益广阔 ,美国、加拿大等国的许

多科研机构和公司开始投入力量进行此方面的研

究工作。在单元技术方面 ,加拿大能量系统公司

设计的飞轮转速 40 ,000245 ,000 rpm ,使用寿命

100 ,000次 [3 ] ;美国 ORNL 实验室设计的先进复

合材料飞轮转速 38 ,900 rpm[4 ] ; NASA 于 1998

年 3月验证了有关空间飞轮的全新概念 ,用的是

AFS研制的飞轮 ,其转速为 55 ,000 rpm ,储能密

度 44 Wh/ Kg[5 ]。从 2002 年 NASA 的有关研究

报告可看出 , Glenn 研究中心于近期开展了较多

的集成化飞轮储能和姿态控制方面的研究 ,但仍

处于技术验证阶段。

相对于单元技术 ,到目前为止在总体结构方

面还没有建立起真正的实验系统。从理论上来

说 ,为实现在姿态控制的同时完成能量的存储、释

放 , IPACS系统至少要比传统的飞轮姿态控制系

统多出一个轮子。飞轮之间可以采用 3个轮子正

交、一个飞轮斜装的排布方式 ,此时斜装飞轮转动

惯量要比其他 3个飞轮大 ;也可以采用双 V 形安

装形式 ,将结构完全相同的 4 个飞轮按同正四面

体各个面相垂直的方向安装 ;另外一种简单直接

的方案是将 6个飞轮分别两两成对地安装在三个

正交轴上 ,这样 ,不但可以完成储能及姿态控制 ,

而且还有一定的备份[627 ]。本文将单轴为例 ,对

此方案结构、工作过程、试验系统建立及控制方法

等方面进行研究。

2　工作原理

　　当在 3个正交轴上对称排布 6 个飞轮时 ,每

个轴上安排 2 个旋转方向相反的、可单独控制的

飞轮。此时 3 个正交轴上的结构是相同的 ,通过

控制 2个飞轮的转速 ,可以在实现姿态控制的基

础上 ,同时完成储能、放能。在此以一个轴为例 ,

说明其具体的工作过程。

如图 1所示 ,设 2个飞轮转动惯量相同 ,皆为

I ,转动反向相反 ,转速分别为ω1和ω2 ,此时飞轮

具有角动量分别为 H1 和 H2。在此 ,定义向上的

方向为正。在飞行器整个运行期间内 ,按能量的

流动方向 ,可以将其工作分为 3个阶段 ,现分别叙

述如下 :

图 1　单轴双飞轮结构示意图

Fig. 1　In one axis two flywheels are agreement in order
to achieve attitude adjustment and energy storage

(1)日阳期 ,飞轮系统从太阳能电池获得能

量。

在日阳期 ,太阳能电池产生的电能一方面供

给卫星上其他部分 ,另一方面通过电机使飞轮的

加速 ,将电能转化成机械能。此时 ,如果 2个飞轮

的角加速度相同 ,加速力矩也相等 ,那么两个电机

对飞行器产生的反作用力矩也相同 ,上、下飞轮的

角动量变化ΔH1和ΔH2大小相等、方向相反 ,对

飞行器的姿态不产生影响 ;如果 2 个飞轮的角加

速度不同 ,ΔH1 和ΔH2 方向相反 ,大小不相等 ,

飞轮系统整体角动量变化ΔH 不为零 ,飞行器获

得相同大小的角动量变化 ,进而改变姿态。不论

角加速度是否相同 ,都可以通过适当的算法保持

能量存储的速率相同。

(2)日阴期 ,飞轮系统向卫星的其他系统提供

能量。

在日阴期 ,太阳能电池不产生能量 ,通过控制

飞轮转速的降低 ,将飞轮的机械能转化成电能 ,供
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给飞行器上其他部分使用。同日阳期相似 ,如果

2个飞轮下降的角加速度相同 ,那么对卫星的姿

态没有影响 ;如果不同 ,则产生净的力矩输出 ,影

响卫星的姿态。

(3)日阳期 ,当飞轮达到储能转速设计上限

时。

飞轮达到最高储能设计转速上限时 ,太阳能

电池停止向飞轮供电。此时如果没有调姿要求 ,

飞轮转速保持不变。当有调姿要求时 ,则可根据

需要控制其中的一个飞轮 (比如上飞轮)的角加速

度为正 ,另外一个 (下飞轮)为负。能量由角加速

度为负的飞轮传递给另外一个飞轮。由于本来 2

个飞轮旋转方向相反 ,角动量 H1和 H2的方向也

相反 ,上飞轮正的角加速度使得其角动量 H1 的

变化ΔH1为正 ,下飞轮负的角加速度使得其角动

量 H2的变化ΔH2也为正 ,这样总的角动量变化

ΔH =ΔH1 +ΔH2 为正。与之对应 ,飞行器获得

相同的角动量变化 ,姿态也产生变化。

3　实验系统结构

3 . 1　实验转台结构

为验证这种单轴双飞轮系统技术可行性 ,我

们搭建了实验系统。整个系统安装于一个圆盘

上 ,圆盘由一个单轴气浮转台支撑 ,以保证旋转方

向没有摩擦阻力矩。安装支架固定在圆盘上 ,上、

下两个飞轮和驱动电机在同一轴线方向安装在支

架上 ,外面加盖真空罩。系统工作之前抽真空 ,以

确保系统工作在接近真实的空间环境中。电机额

定输出功率 150 W ,空转最高转速 15 000 rpm。

飞轮的轮毂和轮缘分别为炭纤维和钛合金 ,通过

仿真确定其结构尺寸。这种复合结构能够充分利

用材料的特性 ,使整个飞轮的比能量密度达到最

高。工作时旋转部分相对于气浮转台固定部分的

旋转角度由一个 14位的角位移编码器测出。

3 . 2　控制部分结构

如图 2所示 ,控制部分由充电控制器、放电控

制器、计算机组成。根据充、放电的要求 ,以转台

角度和飞轮转速为反馈量 ,计算机通过分别控制

充电、放电控制器的充、放电开关和相应的转速控

制电压 ,在实现充、放电的同时根据需要调节转台

的角度。充电控制器采用脉宽调制方式 ,通过电

压控制电机转速。放电控制器如图 3 所示 ,当放

电开关接通后 ,电机绕组中的电流由三相整流桥

整流、滤波后 ,为其它负载供电 (在此为电阻) ,放

电电流比例由放电控制电压控制。通过图 3所示

的差动控制方式 ,无论上、下飞轮放电电流大小的

比例如何 ,都可以保证上、下飞轮放电电流的和不

变 ,进而保证负载供电电流的稳定性。

图 2　单轴双飞轮卫星储能及姿态控制一体化系统地

面实验系统控制部分结构

Fig. 2　Hardware and logic configuration of the single ax2
is IPACS control system

图 3　能量释放时差动控制结构

Fig. 3　Differential control circuit used in the IPACS dur2
ing the energy release

4　系统模型及控制方法

4 . 1　储能过程

在整个能量存储工作过程中 ,飞轮储存的能

量为 :

E =
1
2

J1 (ω2
max - ω2

min) , (1)

式中 J1为飞轮的转动惯量 ,ωmax和ωmin分别为飞

轮的最高和最低工作转速。设总的上升时间为

T ,在任何Δt 时间内转速由ω上升到ω′,那么 :

Δt
T

E =
1
2

J1 (ω2 -ω′2)

如果Δt相对 T较小 ,上式可化为 :
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Δt
T

E =
1
2

J1 (ω-ω′) (ω+ω′)≈J1ωΔω , (2)

其中Δω为Δt时间内转速变化。通过测试 ,可知电机

转速同控制电压之间满足以下关系 :

ω= kvv + b , (3)

式中 kv和 b分别为比例系数和常数项。将公式(1)和

公式(3)带入 (2) ,可得到为满足充电功率恒定所要求

控制电压的变化规律 :

Δv =
Δt

Tkv ( kvv + b)
(ω2

max -ω2
min) , (4)

以控制电压为输入 ,转速为输出 ,一般带有电机

的飞轮可以表示为一个二阶系统 ,有两个极点。在本

研究中 ,为满足储能的需要 ,飞轮的转动惯量做得很

大 ,电机线圈的电感、电阻比较小 ,导致两个极点之间

相差很大(超过 100倍) ,所以将整个飞轮部分简化为

一阶惯性环节 ,表示如下 :

Gf lywheel ( s) =
ω(s)
v ( s)

=
Kf lywheel

Tf lywheel + 1
, (5)

式中 , Kf lyw heel和 T f lyw heel分别是带驱动电机后飞轮

的比例系数和时间常数 ,其阶跃相应曲线如图 4

图 4　上下电机驱动飞轮阶跃响应

Fig. 4 　Step response of the upper and lower flywheels

driven by motors

所示。根据转台本身欠阻尼的特性 ,整个上升过

程采用 PD 控制 ,比例项和微分项系数分别为 k

和 k d ,以转台的转动角度为输出量 ,系统开环传

递函数为 :

　　G1 ( s) = 2 ( k + kds) ×Gf lywheel ( s) ×

　　Gstage ( s) =
2J1 Kf lyw heel ( k + kds)

J0 s ( Tf lyw heels + 1) , (6)

其中 Gstage ( s)表示除飞轮外整个转台的传递函数 ,

其表达式为 Gstage ( s) =
J1

J0 s
, J0为转台的转动惯量。

最后一项中的系数 2表示上、下电机 - 飞轮转速变

化 ,一增一减 ,同时作用。系统的闭环传递函数 :

G( s) =
2 J1 Kf lywheel ( k + kds)

J0 Tf lywhees
2 + ( J0 + 2 J1 Kf lywheelkd) s + 2 J1 k Kf lywheel

,

(7)

以上分析没有考虑到上下两个电机 - 飞轮部

分的差异 ,实际上 ,在本研究中由于两个电机驱动

器是有一定差异的 ,这种差异通过部分串联校正进

行了初步的补偿。

4. 2　放能过程

同储能过程不同 ,放能过程能量传输不经过电

机的控制板 ,由电机绕组直接接到可控恒流源。因

此 ,两个飞轮模型基本一样。

由能量关系 ,得 :

i2
1 ,2 R =ηJ1 ,2ω

dω
d t

, (8)

式中 i1 ,2 , J1 ,2分别为上、下电机绕组输出电流和

上、下飞轮的转动惯量 ,η为电机放电效率。

为保证放电过程中能量的恒定 ,采用差动双路

恒流源结构 ,其控制电压同电流的关系为 :

i1 = i0 +Δi

i2 = i0 -Δi , (9)

这样 ,就保证了 i1 + i2为常数 ,通过恒定的放

电电阻 ,保证了放电功率的恒定。带入能量恒定公

式 ,得 :

( i0 -Δi) 2 =ηJ1ω1ε1

( i0 +Δi) 2 =ηJ2ω2ε2

展开后 ,两式相减 ,得到 :

Δi =
η

4 i0 R
( J2ω2ε2 - J1ω1ε1)

一般来说 J1 = J2 ,ω1 =ω2 ,因此 ,相同的Δi 使

得ε1 = -ε2 (相反方向加速)。这样 :

Δi =
ηJ1ω1ε1

2 i0 R
, (10)
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控制电压同电流成线性关系 ,设比例系数为

k ,可以得到能量释放时飞轮部分的传递函数 :

Gf lyw heel ( s) =
ε( s)
v ( s)

=
2 i0 R

kηJ1ω1

以飞轮的角加速度为输入 ,转台的角速度为输

出 ,得到传递函数为 :

Gstage ( s) =
θ( s)
ε( s)

=
J1

J0 s2

采用 PD控制 ,控制器模型为 :

Gcontrol ( s) = kp (τs + 1)

综合以上各个环节 ,系统闭环模型为 :

G( s) =
2 i0 Rkp (τs + 1)

kJ0ω1 s2 + 2 i0 Rkpτs + 2 i0 Rkp
, (11)

　　由此可以选取适当的阻尼及自然频率 ,进而

可以确定控制器的参数 ,可以看出 ,它们同飞轮的

角速度有关。

5　实验结果

　　以上面所推导的模型及选择的控制方法对实

际的单轴双飞轮实验系统进行了实际储能、放能

实验 ,在保持储能、放能功率的同时 ,改变转台的

角度 ,得到如图 5、图 6所示的转台角度变化曲线。

图 5　储能过程中转台角度调节
Fig. 5　Stage angle adjustment during energy storage

图 6　放能过程中转台角度调节
Fig. 6　Stage angle adjustment during energy release

　　初步的试验表明 ,在储能过程中 ,轴系控制精

度优于 3°;在放能过程中 ,轴系控制精度优于

1 . 2′,折算到百公斤量级卫星的姿态角波动量分

别为 3 . 6′和 1 . 5″。

6　结　论

　　可以看出 ,在储能和放能过程中 ,转台角度的

控制精度相差极大。造成这种现象的主要原因是

两个充电控制器 (电动机状态)性能不一致 ,这一

点从图 4中也有所反映。虽然实际控制时充分考

虑了这种因素 ,并进行了相应的串联校正 ,但储能

过程对转台的控制精度仍然无法同放能过程相

比。事实上 ,在能量释放过程中转台角度的控制

精度很高 ,其值 1 . 2′正是转台所使角编码器的分

辩力 ,也就是说 ,如果编码器的位数提高 ,转台角

度控制精度还可以更高 ,能量释放过程飞轮对相

应卫星姿态角的影响几乎可以忽略不计。以此推

之 ,如果所使用的充电控制器性能一致 ,那么储能

过程对转台 ,进而对相应的卫星的姿态角影响将

大幅度降低。
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