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摘    要： 针对微波离子推力器工作中出现的非预期电击穿及温漂带来的推力低频扰动，兼顾无拖曳系统超低带宽及强

鲁棒需求，将其转换为频域约束指标，并以扰动抑制能力为目标函数设计了分数阶PID作为无拖曳控制器。仿真研究表

明，相比较经典的PID控制器，该控制对系统的各种扰动具有良好的鲁棒性，能够抑制推力器打火、温漂带来的控制影

响，最终实现了更高的控制精度。研究为考虑微推进系统的引力波探测无拖曳卫星高精度控制方法提供了借鉴。

关键词：引力波探测；无拖曳控制；离子推力器；非预期电击穿；分数阶PID

中图分类号：F416.5                     文献标识码：A                  文章编号：2096-9287（2023）03-0292-11

DOI:10.15982/j.issn.2096-9287.2023.20220058

引用格式：周俊杰，庞爱平，周鸿博，等. 考虑微推力器输出特性的引力波探测卫星分数阶PID控制[J]. 深空探

测学报（中英文），2023，10（3）：292-302.

Reference format: ZHOU J J，PANG A P，ZHOU H B，et al. Fractional PID control for gravitational wave

detection satellites considering output characteristics of micro-propellers[J]. Journal of Deep Space Exploration，2023，

10（3）：292-302.

 引　言

空间引力波探测对卫星平台提出了超“静稳”需

求，其关键技术之一是无拖曳控制。高精度无拖曳控

制指标实现前提是微牛级推力器的精稳输出。相对卫

星所受空间环境的外部扰动，微牛级推力器产生的输

出扰动是严重影响系统性能的“低频扰动”[1-2]，忽略推

力器的无拖曳控制设计明显不符合实际，必须进行微

推进系统和卫星平台无拖曳控制的“一体化”研究，从

而提升引力波探测指标实现的可能[3-7]。

随着空间精密测量任务的深入研究，目前多种无

拖曳控制方法已经得到了在轨验证。首颗无拖曳卫星

“TRIAD I”采用的是On-off开关控制方法[8]。GP-B卫星

利用PID控制方法设计了无拖曳控制器[9-10]。GOCE卫星

采用了嵌入式模型控制方法EMC（Embedded Mode
Control）设计无拖曳控制器，嵌入式模型是由高精度

的非线性模型适当简化获得，但是仍然保留了扰动模

型和不确定性。将外界扰动当作是扩张状态加以估

计，使用极点配置的方法设计控制器以调节控制器带

宽及其频域性能，以保证控制指标的实现 [11 ]。LISA
Pathfinder在设计无拖曳控制器时首先将卫星动态模型

进行解耦处理，再将每一个解耦回路的频域性能指标

转化为对闭环系统灵敏度函数的要求，然后利用H∞回

路成形技术进行鲁棒控制器设计[12]。“太极一号”卫星

基于EMC理论设计无拖曳控制器，通过在轨实验性能

分析，验证了“太极一号”卫星无拖曳控制系统的抗干

扰能力[13]。“天琴一号”卫星着眼于工程实际问题的挖

掘与解决，仅采用了简单的单积分控制器，对无拖曳

控制技术进行了在轨试验，实现了10–9 m/s2/Hz1/2量级的

无拖曳控制水平[14]。

此外，国内外众多学者采用定量反馈理论

（QFT）[15-16]、LMI（Linear Matrix Inequalities）方法[17]、

频率分离控制[18]、自抗扰控制[19]、最优控制[20]、自适应

变域模糊PID[21]等诸多方法开展了无拖曳控制器设计、

系统分析与仿真，而上述无拖曳控制理论研究多数未

考虑执行机构的实际特性，将其理想化或添加高斯白

噪声，实际上微牛级推力器的输出特性直接约束无拖

曳控制的设计过程及最终精度上限。
 

收稿日期：2022-06-08    修回日期：2022-07-13

基金项目：国家自然科学基金（12162007）；引力波探测专项项目（2020YFC2201000）；天琴计划教育部重点实验室开放项目

（TQRF-2020-2.2）

第 10 卷 第 3 期 深  空  探  测  学  报（中英文） Vol. 10    No. 3
2023 年 6 月 Journal of Deep Space Exploration June    2023



本文以微波离子推力器为执行机构展开无拖曳控

制研究，其具备比冲高、推力范围广、推力估计准确

度高、调节速率快等众多优点，但也存在非预期电击

穿（打火）问题，在控制角度上，会导致瞬时推力波

动，使得预定的正常工作被临时中断、连续稳定推力

状态被破坏等情况。离子推力器在地面或空间实验环

境下都会出现打火现象[22-24]，通过各种防护措施可以将

打火的频次及影响降低，但打火问题还是难以完全解

决，其源于离子推力器内在工作特性及多种因素的复

杂耦合[25-28]。

引力波探测卫星处于空间环境，需利用微牛级推

力器产生推力抵消外部非保守力，但也带来较严重的

低频输出扰动，同时静电耦合力、电容传感器量测噪

声的存在也会影响控制精度，因此对无拖曳控制系统

的鲁棒性与噪声抑制能力提出极高要求。

此外，为了避免卫星实际应用中存在的通信延

时、推进系统响应延时、惯性传感器测量与计算延时

等诸多因素带来的影响，对无拖曳控制系统提出超低

带宽要求，本文将带宽定于0.1 Hz，从而使系统具备

极强的延时包容性。

然而，在超低带宽约束下，一般线性控制器难以

同时兼顾强鲁棒性与噪声抑制能力，难以完全实现控

制精度要求。

因此，本文研究采取分数阶PID作为无拖曳控制

器，分数阶PID的优势在于能够选择合适的分数阶积分

和微分参数来实现更加精确的控制性能，在同带宽、

稳定裕度约束下能够实现更强的鲁棒性与稳态精度。

 1    无拖曳卫星动力学建模

 1.1    参考坐标系

Exeyeze

E ze xe

ye

xe xe ze

地心惯性坐标系（ ）：其坐标原点位于地

心 ； 轴指向J2000历元地球北极的平均位置处； 轴

在赤道平面内，指向J2000历元的春分点； 轴在赤道

平面内与 轴垂直，且与 轴、 轴构成右手正交坐标系。

Ox0y0z0

O z0 E O x0

z0 y0

x0 z0

卫星质心轨道坐标系（ ）：其坐标原点位

于卫星质心 ； 轴由地心 指向卫星质心 ； 轴在

轨道平面内与 轴垂直； 轴与轨道平面正法线方向一

致，且与 轴、 轴构成右手正交坐标系。

Oixiyizi，i = 1,2

Oi

xi

yi zi
xi yi

卫星空腔坐标系（ ）：这两个坐

标系用于对无拖曳指标的评测，其坐标原点 位于检

验质量所处的空腔中心； 轴指向激光干涉方向即为

敏感轴； 轴与轨道平面正法线方向一致， 轴与

轴、 轴构成右手正交坐标系。

参考坐标系示意图如图1所示：
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图 1    参考坐标系

Fig. 1    Reference coordinate system

 
 1.2    动力学模型

Exeyeze

本文研究了包含两个检验质量（Test Mass）的无

拖曳卫星，其敏感轴夹角呈60°，当卫星和两个检验质

量处于标称位置时，它们的质心位于一条直线。在惯

性坐标系（ ）中，考虑扰动的影响，卫星和检

验质量的动力学模型分别如下

d2rsc
dt2
= − µ

rsc3
rsc+

1
msc

[
usc+ fsc

]
(1)

d2rtmi

dt2
= − µ

r3
tmi

rtmi+
1

mtmi

[
utmi+ ftmi

]
(2)

rsc =
[
xsc,ysc,zsc

]T
rtmi =

[
xtmi,ytmi,ztmi

]T
TMi (i = 1,2) µ =GM

msc = 250 kg mtmi = 2.45 kg
usc =

[
uscx,uscy,uscz

]T utmi = [utmix,

utmiy,utmiz]T

fsc =
[
fscx, fscy, fscz

]T ftmi =
[
ftmix, ftmiy, ftmiz

]T

其中： 是地球质心到卫星质心的位置

矢量； 是地球质心到检验质量；

为质心的位置矢量； 是标准重力

参数； 是卫星平台的质量；

是检验质量的质量； 、

分别是针对卫星和检验质量的控制力矢量；

、 分别是卫星

和检验质量受到的扰动力矢量。

将式（1）减去式（2）得出相对动力学模型

d2ri

dt2
=
d2rsc
dt2
− d

2rtmi

dt2
= − µ

r3
sc

rsc+
1

msc

[
usc+ fsc

]−(
− µ

r3
tmi

rtmi+
1

mtmi

[
utmi+ ftmi

])
=

−µ
[

rsc
r3
sc
− rtmi

r3
tmi

]
+∆ui+∆ fi (3)
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∆ui =
usc

msc
− utmi

mtmi
=

[
∆uix,∆uiy,∆uiz

]T
∆ fi =

fsc
msc
−

ftmi

mtmi
=

[
∆ fix,∆ fiy,∆ fiz

]T其中： 和

分别为相对控制加速度及扰动加

速度。

Ox0y0z0将式（3）转换到卫星质心轨道坐标系（ ）

中可得式（4）

r̈i = −2ωe× ṙi−ωe× (ωe× ri)− ω̇e× ri−

µ

(
rsc
rsc3
− rtmi

r3
tmi

)
+∆ui+∆ fi (4)

ωe ω̇e Ox0y0z0

Exeyeze

其中： 、 分别为卫星质心轨道坐标系（ ）

相对于地心惯性坐标系（ ）的角速度矢量、角

加速度矢量。

将式（4）展开，可得非线性公式（5）

ẍ1 = −2ωeż1+ω
2
e x1− ω̇ez1−µ

[
xsc
rsc3
− xtm1

r3tm1

]
+∆u1x+∆ f1x

ÿ1 = −µ
[

ysc
rsc3
− ytm1

r3
tm1

]
+∆u1y+∆ f1y

z̈1 = 2ωe ẋ1+ω
2
ez1+ ω̇ex1−µ

[
zsc
rsc3
− ztm1

r3
tm1

]
+∆u1z+∆ f1z

ẍ2 = −2ωeż2+ω
2
e x2− ω̇ez2−µ

[
xsc
rsc3
− xtm2

r3tm2

]
+∆u2x+∆ f2x

ÿ2 = −µ
[

ysc
rsc3
− ytm2

r3tm2

]
+∆u2y+∆ f2y

z̈2 = 2ωe ẋ2+ω
2
ez2+ ω̇ex2−µ

[
zsc
rsc3
− ztm2

r3tm2

]
+∆u2z+∆ f2z

(5)

为了方便控制器的设计，将其简化并转换成状态

方程如式（6） {
Ẋi = AiXi+BiUi

Yi = CiXi
(6)

X =
[
xi, ẋi,yi, ẏi,zi, żi

]T U =
[
∆uix +∆ fix,∆uiy+

∆ fiy,∆uiz+∆ fiz
]T其 中 ： ；

；

Ai =



0 1 0 0 0 0

ω2
e −
µ

r3
tmi

0 0 0 −ω̇e −2ωe

0 0 0 1 0 0

0 0 − µ
r3

tmi

0 0 0

0 0 0 0 0 1

ω̇e 2ωe 0 0 ω2
e −
µ

r3
tmi

0


；

Bi =



0 0 0
1 0 0
0 0 0
0 1 0
0 0 0
0 0 1


, Ci =

 1 0 0 0 0 0
0 0 1 0 0 0
0 0 0 0 1 0

。
根据式（6）得出被控对象的传递函数

Pi (s) = Ci[sI− Ai]−1Bi (7)

式（7）中各自由度存在相互耦合的情况，通常将

目标矩阵的逆矩阵引入到控制回路中，以实现解耦[29]。

 2    推力器输出特性及扰动分析

 2.1    微波离子推力器输出特性

微波离子推力器实验装置如图2所示，推力器有三

大调控部件：电压源、微波源、贮供单元，其中用于

工质电离的4.2 GHz微波源输出功率为0.5～5 W，提供

离子引出电场的屏栅电压为200～1 000 V、加速栅电

压为–40～–200 V，作为推进剂的氙气流量设定为

6～20 μg/s。
 

GND

电阻

功率源

加速栅直流
电源

屏栅直流电源

隔直器

电阻

氙气瓶 流量计

Xe

离子
推进器

羽流

真空罐

 
图 2    微波离子推力器实验装置

Fig. 2    Microwave ion thruster experimental setup
 

目前，微波源自身响应时间约1 ms，电压源约

50 ms，而贮供单元的调控响应时间则长达数秒之久，

为实现50 ms推力器响应时间指标，需将微波源调控输

出推力作为主要手段，通过微波源开环调节推力器输

出推力的响应曲线如图3（a）所示，响应时间约为

5 ms，控制系统设计时可视其具备理想的动态特性。

因微波离子推力器由微波主导放电，即工质流量固定

时，引出电流大小主要由微波功率决定。10 μg/s氙气

流量下不同微波功率及电压对应的输出推力值如图3（b）
所示，当选取适中的电压值时，通过快速调节微波功

率便能实现几十μN的推力输出范围。
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6
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推
力

/μ
N

时间/s

（a）微波调控推力响应曲线

（ ）10 μg/s流量下推力调控范围
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（a）微波调控推力响应曲线

（b）10 μg/s流量下推力调控范围
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图 3    推力器响应速度及调控范围

Fig. 3    Thrust response speed and control range
 

对于本文研究的双栅离子推力器，电击穿主要存

在于屏栅与加速栅之间，当推力器工作不稳定时会出

现如图4（a）所示的屏栅、加速栅短路打火（存在于

1 503 s、1 775 s ），此时推力下降至0 μN。推力器短

路打火带来的噪声如图4（b）红色部分所示，蓝色部

分是将打火尖刺滤除后的推力噪声，其在0.01～1 Hz
频段下降了一个数量级，说明打火带来的噪声影响主

要分布在0.01～1 Hz频段。
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（a）推力器不稳定工作打火
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图 4    推力器打火现象及噪声分析

Fig. 4    Analysis of fire phenomenon and noise of thruster

如图5（a）所示，推力器输出推力因实验环境温

度变化产生漂移，推力温漂噪声如图5（b），其在

1 mHz～0.01 Hz频段超出0.1 μN/Hz1/2推力噪声指标需

求，上述噪声特性和输出约束是控制器设计时必须考

虑之处。
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图 5    推力输出噪声特性

Fig. 5    Thrust output noise characteristics
 

 2.2    扰动分析

本文研究中，主要考虑卫星内外部两个影响较大

的扰动力。

1）静电耦合力

卫星内部的两个检验质量位于电容腔室之中，主

要受到静电耦合力的影响

ftmi = keri (8)

ke = −2.3×10−7 N ·m−1其中， 为电容传感器自身产生的

负静电寄生刚度 [30]。

2）太阳光压辐射扰动

fsc

卫星编队处于约十万km的地球轨道高度，不可避

免的受到各种外部扰动的影响，其中太阳光压 的影

响较大，是无拖曳控制系统需要主要抵消的扰动之

一，其时域、频域分析如图6所示，从图6（a）可以看
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出敏感轴X1上的光压水平达到了46 μN，从图6（b）
可以看出，太阳光压夹杂的噪声水平在0.1 mHz超过

0.1 μN/Hz1/2。
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图 6    太阳光压辐射扰动

Fig. 6    Solar radiation perturbation

 3    控制系统设计

 3.1    无拖曳控制策略

无拖曳卫星在绕地心轨道运动时，会受到太阳光

压、地球引力、非球体扰动、以及内部静电干扰等影

响，若不采取控制补偿或补偿裕度不足时，会使得卫

星、检验质量发生碰撞，造成无法修复的机械损伤。

实际中，卫星无法同时跟踪两个检验质量来保持

相对位移，故提出一种新的控制模式，如图7所示，期

望保持检验质量1在纯引力状态下运动，故不对其施加

任何控制力，此时利用微推力器推动卫星跟踪检验质

量1来维持它们的相对距离。同时也为了避免控制力的

引入而影响到检验质量2在无拖曳控制指标要求0.1 mHz
到1 Hz频段的残余加速度水平，需要在0.1 mHz静电力

控制系统带宽约束下通过施加静电力到检验质量2上从

而实现其对卫星的跟踪，此方案最终能够实现三者的

高微重力水平。

检验
质量1

外部
扰动

卫星本体

推进器

检验
质量2

外部
扰动

卫星本体

静电力

（a）无拖曳控制 （b）静电悬浮控制
 

图 7    双检验质量卫星控制方法

Fig. 7    Dual test mass satellite control method
 

 3.2    控制器设计

ei (i = 1,2)

ai (i = 1,2)

空间引力波探测“天琴计划”要求在0.1 mHz～
1 Hz频段内，卫星与检验质量的相对位移 低于

1 nm/Hz 1 / 2及检验质量的残余加速度 低于

10–15 m/s2/Hz1/2，其定义如下{ei = Niri

ai = Ni r̈i
(9)

其中

N1 =


1
2
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2
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
，N2=


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本文决定采用分数阶PID控制器来实现目标，控制

框架如图8所示：
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图 8    双检验质量无拖曳控制框图

Fig. 8    Dual test mass drag-free control block diagram
 

λ、µ

分数阶PID控制器 [31-32]的传递函数如式（10）所

示，由于引入了  两个指数变量，使得控制器在

同系统约束下能够实现更优的控制性能。

K(s) =
U(s)
E(s)

= Kp+
Ki

sλ
+Kdsµ (10)

s = jω令 ，代入式（10）得

K( jω) = Kp+
Ki

( jω)λ
+Kd( jω)µ = r+ j · s (11)

其中：r为实部，s为虚部，根据棣莫弗定理
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[r · (cosθ+ i · sinθ)]n
= rn · (cosnθ+ i · sinnθ) (12)

得出
( jω)−λ = ω−λ ·

[
cos
−πλ

2
+ j · sin−πλ

2

]
( jω)µ = ωµ ·

[
cos

πµ
2
+ j · sinπµ

2

] (13)

将式（13）代入式（10）得到最终分数阶PID控制

器的频域传递函数

K( jω) = Kp+Ki ·ω−λ · cos
(−λπ

2

)
+Kd ·ωµ · cos

(
µπ
2

)
+

j ·
[
Ki ·ω−λ · sin

(−λπ
2

)
+Kd · sin

(
µπ
2

)
·ωµ

]
(14)

usc r1

PS ( jω)

假设推力器工作状况稳定，推力噪声低于推进系

统0.1 μN/Hz1/2指标要求，则推力输出 到相对位移 的

闭环传递函数 在0.1 mHz到1 Hz频段的任意幅值

需要低于–40 dB，才能实现低于1 nm/Hz1/2的相对位移

指标，同时为了兼顾控制系统0.1 Hz超低带宽要求、

稳定裕度需求、噪声抑制能力，对无拖曳控制回路提

出相应频域约束：

i. 穿越频率

ωc = 0.628 rad/s (15)

ii. 相位裕度

ϕm = 45◦ (16)

iii. 高频噪声抑制约束

∀ω ⩾ ωt = 6.28 rad/s，

|T ( jω)|dB =
∣∣∣∣∣ K( jω)P( jω)
1+K( jω)P( jω)

∣∣∣∣∣
dB
⩽ −20 dB (17)

iv. 扰动抑制约束

∀ω, |PS ( jω)|dB =
∣∣∣∣∣ P( jω)
1+K( jω)P( jω)

∣∣∣∣∣
dB
⩽ −40 dB (18)

以式（15～17）作为约束条件，式（18）为目标

函数通过遗传算法求解出微推进系统最优分数阶PID控

制器参数，其传递函数如下

K1 (s) = 45.13+
13.85
s0.187 5

+121.98s0.952 6 (19)

根据上述设计可以得到无拖曳控制回路开环Bode
图及闭环控制系统的混合灵敏度函数如图9所示，从

图9（a）可以看出无拖曳控制回路带宽满足0.1 Hz要
求，相位裕度满足45°，满足稳定性能要求。从图9（b）
可以看出其扰动抑制能力在全频段基本实现至–40 dB
以下，可对推力器打火噪声、光压扰动具备较高抑制

能力，高频噪声抑制约束也在1 Hz实现至–20 dB以

下，具备对电容传感器高频量测噪声的抑制能力。
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图 9    无拖曳控制回路频域特性图

Fig. 9    Drag-free control loop frequency domain characteristic diagram
 

K2 (s)同样设计得出静电力控制器 传递函数如式

（20），其频域分析如图10所示。从图10（a）可以看

出静电力控制系统带宽满足0.1 mHz要求，相位裕度满

足45°。从图10（b）卫星控制器在0.1 mHz以下具有较

强的输出干扰抑制，在0.1 mHz以上具有较好的噪声抑

制能力。
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图 10    静电悬浮控制回路频域特性图

Fig. 10    Frequency domain characteristic diagram of electrostatic
suspension control loop

 

K2 (s) = 1.52×10−7+
2.68×10−8

s0.264
+2.45×10−4 s0.77 (20)

 4    性能仿真及对比分析

 4.1    分数阶PID控制性能

本节将进行无拖曳控制系统性能仿真验证，实验

环境如表1所示，在固定推力器电压及工质流量的条件

下，通过开环调节离子推力器微波源来实现推力输出

的变化，进而推动卫星跟踪检验质量1。
  

表 1    实验环境

Table 1    Experimental environment

参数 数值

卫星与TM初始相对位移/m 0

X1轴（敏感轴）太阳光压/μN 46.5

Y1轴（非敏感轴）太阳光压/μN 0.646

Z1轴（非敏感轴）太阳光压/μN 3.77

位移传感器量测噪声/（nm﹒Hz–1/2） ≤1.7

推力器屏栅电压/V 350

推力器加速栅电压/V –70

工质流量/（μg﹒s–1） 10
 
 

为了体现推力器打火及固有噪声同时带来的影

响，绘制了一万s无拖曳模式工作下的推力输出曲线如

图11（a）所示，一共打火80次，其中最大的推力打火

波动出现在1 111.54 s，离稳态输出的46.5 μN瞬间下降

了7～39.5 μN，从图11（b）的功率谱密度可以看出

推力器输出推力噪声在1  m H z～0 . 1  H z频段低于

0.1 μN/Hz1/2，其余频段略微超出0.1 μN/Hz1/2，势必会

给控制精度带来影响。

敏感轴X1的控制精度指标如图12（a）、（b）中

的蓝色部分所示，相对位移精度在全频段优于1 nm/Hz1/2

|PS ( jω)|

及检验质量的残余加速度低于10–16 m/s2/Hz1/2，满足指

标要求。具体可以看出在0.1 Hz附近的相对位移稍微

高一点接近1 nm/Hz1/2，原因在于前面所示的推力噪声

从0.1 Hz开始超出了0.1 μN/Hz1/2，同时分数阶控制系统

的扰动抑制幅值 在0.1 Hz附近频段处于最大值

约–40 dB（图10（b）)，即对推力噪声的抑制能力最弱。

同时1 mHz以下频段的扰动抑制幅值从–50 dB并往下一

直降低，即系统对推力噪声的抑制能力在低频段逐渐

增强，解释了推力器噪声在1 mHz以下超出0.1 μN/Hz1/2，

相对位移精度却能实现10–10 m/Hz1/2这一现象。
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图 11    无拖曳控制推力噪声分析

Fig. 11    Drag-free control thrust noise analysis
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图 12    分数阶PID无拖曳控制结果

Fig. 12    Fractional-order PID drag-free control results
 

从图12（c）、（d）可以看出，检验质量2的3个
自由度X2、Y2、Z2方向上的无拖曳控制精度都满足了

指标要求，前文将静电力控制系统带宽设置在0.1 mHz，
是为了避免检验质量2在耦合力的长期影响下与卫星发

生碰撞，同时也避免在指标0.1 mHz-1 Hz频段引入的

控制信号干扰到检验质量2的残余加速度水平，所以检

验质量2的无拖曳实现精度很大程度上取决于卫星的微

重力水平，即卫星跟踪检验质量1的无拖曳水平。

当实验环境温度产生变化时，会使推力器稳态输

出推力产生漂移，导致推力输出准确度下降。但通过

外环无拖曳系统控制器自动上调推力指令使得推力器

实际输出推力达到所需稳定值，如图13所示，可见控

制器能够有效抑制推进系统温漂带来的扰动影响。
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图 13    推力温漂及控制抑制效果

Fig. 13    Thrust temperature drift and control suppression effect
 

 4.2    对比分析

C1 (s) C2 (s)

为了对比控制性能，本文也在相同频域约束下设

计了线性PID微推进控制器 及静电力控制器 ，

其传递函数如式（21）、（22），频域分析如图14所
示。为了兼顾控制系统的稳定性及鲁棒性，将微推进

控制系统带宽做到0.1 Hz、相位裕度做到45°的时候，

系统扰动抑制能力最高实现至–30 dB，比分数阶PID控

制系统高了10 dB，即扰动抑制约束能力要弱一些。

C1 (s) = 37.85+
5.00

s
+144.50

s
0.653 2s+1

(21)

C2 (s) = 1.97×10−7+
5.46×10−12

s
+

1.65×10−3s
8.93×10−4 s+1

(22)

PID无拖曳控制系统仿真结果如图15所示，从

图1 5（ a）可以看出敏感轴X1的相对位移精度在

0.05 Hz附近超出了指标，从图15（c）、（d）可以看

出在0.1 mHz频段检验质量2的相对位移与残余加速度

均有超出指标的情况，主要原因还是线性PID受限于整

数阶系统传递函数特性，在相同系统约束下能够实现

的综合性能上限低于分数阶PID，即系统的扰动抑制能

力不足，导致其无法完全抑制推力器噪声及各种扰

动，最终卫星与检验质量间微重力水平遭到破坏。

 5    结　论

本文针对微波离子推力器输出特性展开了分析，

将推力器打火、温漂带来的低频噪声影响转化为控制

器频域上的约束，并设计了分数阶PID控制器。仿真结

果表明，本文设计的分数阶PID控制器可以兼顾无拖曳
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控制系统超低带宽、强鲁棒性、高频噪声抑制能力等

多重性能要求，在反馈控制框架下，相较于线性PID
控制器具有更好的抗扰动能力、实现了更高的精度

指标。
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图 14    PID控制系统频域特性图

Fig. 14    Frequency domain characteristic diagram of PID control system
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图 15    PID无拖曳系统控制结果

Fig. 15    PID drag-free system control results
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Fractional PID Control for Gravitational Wave Detection Satellites Considering
Output Characteristics of Micro-propellers
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（1. The Electrical Engineering College, Guizhou University, Guiyang 550025, China；

2. School of Control Engineering, Northeastern University at Qinhuangdao, Qinhuangdao 066004, China；

3. School of Energy Science and Engineering, Harbin Institute of Technology, Harbin 150001, China）

Abstract：Considering low-frequency disturbance of thrust caused by unexpected electrical breakdown and temperature drift in

the operation of microwave ion thruster, as well as the ultra-low bandwidth and strong robustness requirements of the drag-free

system, which is converted into a frequency domain constraint index, a fractional-order PID was designed as a drag-free controller

with perturbation suppression capability as objective function. Simulation study shows that the control had good robustness to

various disturbances of the system compared with the classical PID controller, and could suppress the control effects brought by

thruster firing and temperature drift, and finally achieved higher control accuracy. The research provides reference for the high-

precision control method of gravitational wave detection without dragging satellite considering micro-propulsion system.

Keywords：gravitational wave detection；drag-free control；ion thruster；unexpected electrical breakdown；fractional PID

Highlights：
●　Relative dynamics modeling for multi-test mass satellites for space gravitational wave detection is conducted.
●　The study analyzes the thrust noise caused by unexpected electrical breakdown and temperature drift of microwave ion thrusters.
●　A nonlinear PID controller is designed for the practical constraints of a drag-free system.
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