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摘    要： 针对超静超稳航天器面临的微振动问题进行了研究，提出了一种将微振动诱发指向测量误差和附加力矩误差

引入指向测量控制系统的建模仿真方法，基于准零刚度悬吊法对指向测量系统进行了微振动试验。仿真和试验结果表明：

微振动诱导的指向测量误差更为显著，峰值到达1 × 10–4°；微振动引起指向控制系统指向测量误差达到0.03像素；这对超静

超稳航天器及其衍生技术研究具有一定借鉴意义。
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 引　言

随着星际探测[1]、空间激光通信[2-3]、空间对地遥感[4]

和空间天文观测[5]等人类太空活动的日益频繁，航天器

的指向精度和稳定度需求越来越高。于2021年12月发

射入轨的詹姆斯·韦布空间望远镜（James Webb Space

Telescope，JWST）指向精度达到0.004″，美国国家航

空航天局（National Aeronautics and Space Adminis-

tration，NASA）星际探测计划提出航天器指向精度和

稳定度指标应达到亚毫角秒级，空间长基线激光通信

航天器的指向精度需达到微弧度级[6-9]。用于空间引力

波探测的LISA计划、太极计划和天琴计划对航天器星

间指向控制精度需求要达到10纳弧度量级[10]。

航天器在轨工作过程中涉及到外部和内部两方面

的扰动因素对其稳定性产生显著影响[11]：外部扰动主

要是指航天器与所在空间环境（如太阳光压、高能宇

宙射线等）相互作用产生的非保守力；内部扰动主要

指航天器内部运动部件（太阳帆挠性附件、飞轮、制

冷机、控制力矩陀螺等）产生的扰动力或者力矩。无

拖曳控制技术是一种有效应对航天器外部扰动的措

施[12-14]，而内部扰动则需要通过航天器超静超稳平台设

计技术来解决[15-17]。

航天器平台内部扰动通常在10–3 g量级，频率在

0.01 Hz～kHz范围内（本文统称为“微振动”），这种

航天器正常工作产生的无法消除的微振动环境对航天

器超静超稳平台的设计带来了全新的挑战。从扰动源

至敏感仪器的全链路微振动抑制、平台多级复合指向

控制、高精度指向测量和先进指向控制算法设计等，

航天技术人员已做了大量的研究工作，并卓有成效[17]。

洛克希德·马丁公司（Lockheed Martin Space Systems
Company，LMT）最早提出了载荷扰动免疫卫星

（Disturbance-Free Payload，DFP）概念，并研制了原

理样机，由此引领了超静超稳航天器平台新的发展模

式[18-21]。随后，西北工业大学、上海航天技术研究院和

中国空间技术研究院分别提出了载荷与平台分离式卫

星[22]、两超（超静超稳）平台卫星[23]和三超（超静超

稳超敏捷）平台卫星的概念[24]，并分别做了大量的研

究工作以解决微振动对航天器性能带来的影响。
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本文针对微振动影响下的航天器指向测量精度问

题展开研究，通过一种全链路闭环仿真模型，将微振

动引起的指向测量仪器误差与反作用轮控制力矩误差

引入到指向测量仿真模型中，分析了瞬态和稳态下这

种误差对指向测量的影响，并设计了微振动测试试

验，对微振动环境下的极高指向测量精度进行了深入

分析。相关研究结果对超静超稳航天器平台的设计具

有一定的借鉴意义。

 1    建模和试验方法

航天器在轨工作时，需要通过指向测量与控制系

统（Pointing and Control System， PCS）以实现不同工

作模式下的指向需求[15]。星敏感器以恒星作为目标基

准，具有较高的指向测量精度，被大部分航天器用以

实时测量天体信息，从而获取姿态信息[25]；然后，通

过控制算法计算姿态指向改变所需要的力矩；最后通

过PCS指令控制飞轮等执行机构输出动量矩，以到达

所需的指向控制[15]。

以飞轮为代表的执行结构和太阳帆板为代表的挠

性附件在正常工作过程中产生的微振动会显著影响高

性能航天器的指向测量精度和稳定度，尤其是敏感光

学元件会产生非预期的抖动和特征响应。这一现象在

哈勃太空望远镜（Hubble Space Telescope，HST）表

现十分显著[6]，该问题受到了全世界航天研发机构的高

度关注。NASA为解决HST微振动问题，投入大量人力

物力，耗资超过2亿美元，还直接触发了高精度航天器

的多项研究工作，例如如何分析扰动高频谐波的影

响、如何对扰动建模、扰动变量的来源以及关于地面

与轨道不确定性的扰动数据测量方法的研究。

目前，大部分针对微振动的影响研究集中在有效

载荷光轴（Line-Of-Sight，LOS）影响上[3,26-29]。本文重

点关注由于微振动诱发指向测量测量误差和飞轮力矩

误差对航天器指向精度的影响，以下对仿真方法和试

验方法进行论述。

 1.1    集成建模方法

微振动现象的存在，诱导指向测量仪器内部的光

机系统产生非预期的模态响应和形变特征，导致指向

测量仪器产生额外的像移，并作为PCS的输入，这种

航天器PCS输入信息存在误差因素应进行进一步的

分析。

理想状态下飞轮输出力矩与飞轮转动惯量成正

比，由于微振动问题引入的额外力矩改变了这种控制

关系，造成航天器所受控制力矩与控制输出所需力矩

不相符，导致航天器PCS控制环节出现误差。

本文充分考虑了指向测量误差和附加扰动力矩误

差，并将这两种误差引入到PCS闭环链路模型中，建

立了微振动闭环仿真分析框架，集成建模流程如图1
所示。
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图 1    集成建模方法系统框图

Fig. 1    System block diagram of integrated modeling method
 

 1.2    试验方法

航天器姿态半物理仿真试验作为仿真理论研究中

的一个重要分支，它可以实现对航天器姿态动力学的

仿真及其总体系统性能评估，在超静超稳航天器姿态

稳定性研究中得到了很好的应用。若要定量分析微振

动环境下的航天器指向测量精度的偏差，则需要进一

步设计指向测量成像测试试验，并对指向测量过程进

行多工况的实时成像数据采集和处理。

本文采用一种准零刚度悬吊法[30]，有效实现指向

测量微振动试验所需的低刚度环境。通过靶标成像法

对航天器指向测量进行微振动试验，然后提取图像质

心，获取像移变化量，实现直接从图像上来测量微振

动引起的像移的变化。指向测量试验方法构成如图2所
示，积分球提供光源，靶标提供点目标信息，平行光

管模拟无穷远；指向测量仪为被测对象，指向测量仪

与惯量模拟平台固定连接，准零刚度悬吊系统提供低

刚度实现自由边界环境。指向测量仪与扰动源方位关

系示意如图3所示，3个扰动源动量矩法线呈正交安装

在惯量模拟平台上，为指向测量仪提供微小扰动及

惯量。
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图 2    试验系统构成

Fig. 2    Test system composition
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图 3    指向测量仪与扰动源方位关系示意图

Fig. 3    Schematic diagram of pointing measuring instrument and disturbance
source orientation

 2    仿真与试验

 2.1    仿真流程

指向测量误差仿真流程如图4所示，分为两个方面。
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图 4    系统指向测量误差仿真流程

Fig. 4    Simulation process of system pointing measurement error
 

建立仿真平台动力学模型，通过Lanczos法获取系

统固有模态和振型，此时，将六分力测试系统测试获

取的扰动数据通过模态选择矩阵施加于系统扰动源作

为位置，并设置敏感光学元件的响应作为输出，同时

作为光学模型的输入参数进行光路重建，以获取微小

扰动环境下的像移量。

对扰动数据进行处理，可对扰动源的幅频特性进

行分析，将试验数据中谐波特性插值获得各阶谐波所

对应的幅值与初相位，引入到状态空间中，即可对扰

动数据进行重构，从而建立微振动与附加扰动力矩之

间的联系。

通过对仿真系统进行分析，即可获得瞬态响应和

稳态响应下的微振动引起航天器指向测量的误差信息。

 2.2    试验流程

在超净实验室中，按照图2中搭建试验系统，试验

流程如图5所示。
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图 5    试验流程框图

Fig. 5    Diagram of test flow
 

首先对各项单一扰动源分别进行固定步长增量下

的扰动成像，通过改进的图像质心法获得指向测量像

移量，选取各项单一扰动源最恶劣的工况，即产生像

移量最大的工况进行组合，作为耦合扰动源的试验测

试工况。

进行耦合扰动源多工况下的扰动成像，基于改进

的图像质心法进行像移解算，即可获得微振动环境下

的指向测量误差信息。

 3    结果与讨论

 3.1    仿真结果

仿真结果表明， 在航天器指向从初始姿态到设定

姿态的姿态机动过程中，由于微振动诱导的指向测量

误差和附加扰动力矩误差引起的指向控制时间峰值变

化量在1 ms量级。指向稳态过程中，这两种误差会引

起姿态角发生显著的变化，如图6所示，横坐标表示时

间s，纵坐标表示角度（°）。图6（a）为指向测量误

差干扰下姿态角度偏离变化曲线，图6（b）为附加力

矩误差干扰下姿态角度偏离变化曲线。

图6（a）的分析结果表明，指向测量误差对姿控

系统的影响主要体现为绕X/Y轴的姿态控制误差，其峰

值可达1 × 10–4°。图6（b）的分析结果表明，附加力矩

对指向控制系统的影响主要体现为绕Z轴的姿态指向控

制误差，其峰值可达1 × 10–7°。可见，指向测量误差引

入的姿态控制误差远大于附加力矩误差。这是由于微

振动源扰振输出力矩作用于航天器仿真系统时，高频

的扰振激励衰减极快，且相较于微振动源输出控制力
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矩，扰振力矩要小7个数量级。

 3.2    试验结果

按照图1中试验状态，搭建指向测量仪器微振动试

验现场环境，按照图5试验流程在超净实验室中进行微

振动测试试验，采用改进灰度质心法对结果进行处

理，去除试验系统引入的随机力学噪声和电子学噪声

影响[31]，图7给出了耦合扰动源最恶劣工况下的指向测

量误差结果。
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图 7    耦合工况下指向测量像移量

Fig. 7    Image shift t under coupling condition
 

图7（a）中显示最大像移量达到0.01像素，在

340 Hz附近出现了一个明显的峰值，在0.007像素量

级；图7（b）中显示最大像移量达到了0.03像素，同

样在340 Hz附近有一个同等量级的峰值；这是微振动

激发指向测量系统内部光机结果产生的非预期模态响

应，并存在局部振型所致[30]。
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图 6    系统指向姿态误差曲线

Fig. 6    System pointing attitude error curves
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 3.3    讨论

未来空间探测任务航天器亚毫角秒级的指向测量

精度需求和空间引力波探测航天器星间指向控制10 nrad
量级精度要求，这对超静超稳航天器及其衍生技术带

来了极大的挑战。本文研究发现由于微振动引起指向

测量误差和附加力矩误差对指向控制系统有较为显著

的影响，微振动诱导的指向测量误差更为显著，峰值

到达1 × 10–4°，试验结果表明微振动引起的指向控制系

统指向测量误差达到0.03像素。在超静超稳航天器平

台设计过程中，除了关注微振动对系统光轴的影响

外，应对微振动诱导指向测量和附加扰动力矩的影响

进行进一步的研究，这两项内容应引起足够的重视，

并进行深入的研究工作，这将对超静超稳航天器系统

设计带来积极研究意义。

 4    结束语

目前的超静超稳航天器平台及其衍生技术尚不能

满足空间引力波探测的需要。微振动问题是超静超稳

航天器面临的关键问题之一。本文针对微振动环境下

高性能航天器指向测量影响仿真与试验方法进行了研

究，将微振动引起指向测量的误差和附加力矩误差引

入指向测量控制系统闭环链路分析，并对指向测量系

统进行了微振动环境下的试验研究，本文研究发现对

引力波探测等涉及到的超静超稳航天器设计具有一定

借鉴意义。
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Simulation and Experiment on the Influence of Micro Vibration on Pointing
Measurement of High-Performance Spacecraft

LI Lin1,2
，GONG Xiaoxue3

，ZHU Feihu1,2
，YU Yang3,4,5

，ZHAO Qin1,2
，ZHANG Lei3,4，

ZHANG Yunfang1,2
，WU Yanpeng1,2

，WANG Li1,2

（1. Space Optoelectronic Measurement and Perception Lab., Beijing Institute of Control Engineering, Beijing 100190, China；

2. China Academy of Space Technology, Beijing 100094, China；

3. Chang Guang Satellite Technology Co., Ltd., Changchun 130102, China；

4. University of Chinese Academy of Sciences, Beijing 100049, China；

5. Changchun Institute of Optics, Fine Mechanics and Physics, Chinese Academy of Sciences, Changchun 130033, China）

Abstract：The micro-vibration of ultra-high-static and ultra-high-stable spacecraft was studied. A modeling and simulation

method was proposed to introduce the pointing measurement error and additional torque error induced by micro-vibration into the

pointing measurement control system. The micro-vibration experiment of the pointing measurement system was carried out based on

the quasi-zero stiffness suspension method. The simulation and experimental results show that the pointing measurement error

induced by micro-vibration was more significant, and the peak value reached 10e-4°, and the pointing measurement error of the

pointing control system caused by micro-vibration was 0.03 pixels. This work can be used for reference in the study of ultra-high-

static and ultra-high-stable spacecraft and derivative technologies.

Keywords：micro vibration；high performance spacecraft；pointing measurement error；closed-loop modeling method

Highlights：
●　A method for studying micro vibration of ultra-high-static and ultra-high-stable spacecraft is presented.
●　Micro vibration simulation of the full link closed-loop simulation system is carried out.
●　The phenomenon of pointing measurement error and additional torque error induced by micro vibration should be paid enough
attention to.
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