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航天器多级自由边界模拟系统
姿态平衡协调控制
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摘要：为了消除天地力学环境不一致对航天器在轨运行精度的影响，需要在地面开展航天器在轨微

振动环境模拟试验，因此针对航天器的设施部分和平台部分，在航天器上、下两端建立了自由边界模拟

系统和自动控制模块，通过力闭环和位移闭环对航天器重力卸载过程的平衡协调控制算法进行了设计和

实施；并通过硬件设施搭建和软件程序编写完成现场试验，验证了控制系统的可行性和稳定性，也为未

来航天器地面模拟试验中重力卸载过程控制系统的设计提供技术支撑并积累了工程经验。
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Attitude equilibrium coordination control of multi-stage free boundary
simulation system for spacecraft
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Abstract: In order to eliminate the impact of inconsistent mechanical environments between space and the
Earth on the operational accuracy of spacecraft in orbit, it is necessary to conduct micro-vibration environmental
simulation for spacecraft on the ground. Therefore, a free boundary simulation system and an automatic control
module for  the facility  and platform sections of  spacecraft  were established at  the upper  and lower ends of  the
spacecraft. The equilibrium coordination control algorithm for spacecraft gravity unloading process was designed
and implemented by force and displacement closed-loops. In addition, through the construction of hardware setup
and software programming, the on-site experiments were carried out to verify the feasibility and stability of the
control  system.  The  research  may  provide  technical  support  and  accumulated  engineering  experience  for  the
design of gravity unloading process control systems in future spacecraft ground simulation experiments.

Keywords: spacecraft;  free  boundary  simulation;  automatic  closed-loop  control;  attitude  equilibrium
coordination control
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0    引言

光学观测航天器的发展趋势是高精度、高稳定

性。然而，由于推进器工作、结构机构动作以及人

员活动等客观因素引起的航天器微振动对观测精

度的影响日益突出
[1]
。为了验证在微振动条件下航

天器各部分（平台−隔振器−载荷）之间的振动传递

特性，需要在地面开展航天器在轨微振动环境模拟

试验。其中，自由边界模拟系统作为关键设备，可

以实现沿重力矢量方向的低刚度重力卸载，从而抵

消航天器自身重力的影响，同时建立低频自由边界

条件，消除天地力学环境不一致对航天器地面微振

动测试精度和在轨成像质量测试的影响，为航天器

地面微振动试验提供基础测试条件
[1]
。

目前，地面自由边界系统模拟零重力环境主要

通过被动或主动控制的机械悬吊/支撑结构实现。

法国的 SPOT4卫星通过 4根弹性吊带与整星吊具

相连，辅助配备自动调平机构，实现 6点刚性模态

频率低于 1 Hz[2]；日本的 OICETS激光通信卫星在

地面测试阶段同样采用悬吊装置进行重力卸载
[3]
；

美国的 SDO卫星在微振动试验过程中，在整星底

部采用低频气囊支撑，模拟自由边界条件的同时隔

绝环境振动
[4]
。国内在航天器微振动试验技术研究

中，张庆君等在 2010年采用柔性吊索悬吊装置对

敏感载荷单机进行了局部重力卸载，开展微振动试

验
[5]
；王光远等在 2012年采用低频支撑装置实现对

某光学遥感卫星自由边界条件的模拟，实施了整星

的微振动试验
[6]
；庞世伟等在 2016年通过弹性悬挂

装置完成了某型号卫星多级多层次自由边界模拟

和微振动试验
[7]
。这些弹簧−钢索悬吊装置、气囊支

撑装置和弹簧支撑装置等机械装置结构紧凑、可控

性好、制造和维护方便且成本低，能在各个运动方

向提供零重力环境状态。然而随着航天技术的进步

和航天任务的多样化，对于航天器多部分复合试

验，单一的悬吊/支撑系统无法实现航天器的自由边

界条件环境模拟
[8-9]
；此外，目前使用的自由边界模

拟装置主要通过平衡配重或手动拉伸/压缩弹性装

置来实现重力卸载，耗时又费力。因此，有必要开

展多级自由边界模拟系统自动化技术研究。另外，

由于航天器整体结构和各部分结构质量偏心问题

的存在，重力卸载过程中需要对自由边界模拟系统

进行平衡协调控制。

本文就此开展航天器多级自由边界模拟系统

自动化技术和平衡协调控制技术研究，主要内容包

括航天器悬吊/支撑自由边界模拟系统自动装置的

研制、重力卸载过程姿态平衡协调控制算法的设计

和实现。 

1    自由边界模拟系统设计

基于航天器多部分复合试验的现实需要，分别

针对航天器设施和平台部分的重力卸载，研制了顶

部悬吊式自由边界模拟子系统和底部支撑式自由

边界模拟子系统，并通过研制自由边界模拟系统控

制模块对重力卸载时的航天器姿态平衡协调进行

控制。为便于描述，后文中以平衡协调控制指代重

力卸载时的航天器姿态平衡协调控制。 

1.1    顶部悬吊式自由边界模拟子系统

顶部悬吊式自由边界模拟子系统的功能是实

现航天器设施的低刚度重力卸载，通过多点垂直吊

起航天器载荷，使其处于零重力状态。悬吊式自由

边界模拟装置结构如图 1所示，主要由悬吊驱动模

组、钢丝绳−弹簧以及传感器等组成。
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图 1    悬吊式自由边界模拟装置结构组成示意

Fig. 1    Schematic of suspension-type free boundary simulation
device structure

悬吊驱动模组由电机−减速器、直线导轨、丝

杠、滑块、手动联轴器及力传感器连接件等组成。

丝杠运动组件驱动滑块运动，通过钢丝绳和滑轮组

拉动弹簧，弹簧通过钢丝绳连接载荷实现最终的重

力卸载。同时，通过对拉力信号，设施纵向、切向、
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径向 3个方向的位移，以及设施与平台之间的相对

位置监测，实现重力卸载过程中的自动调节和航天

器设施平衡协调控制。悬吊驱动模组的优点包括：

行程可适应低刚度弹簧的大伸长量变化；对钢丝绳

的作用为纯拉伸，无扭转；具备实现电动/手动切换

的功能；滑块位置监测能实现大行程、精细调节等。

顶部悬吊式自由边界模拟子系统的工作原理

为：电机−丝杠运动组件驱动滑块沿导轨做直线运

动，通过钢丝绳与导向滑轮组拉动低刚度弹簧变

形，最终由末端的自由端工装连接载荷设施实现重

力卸载。另外，滑轮组两端的限位保护块和限位姿

态调整组件在重力卸载和位置调整过程中提供上

下连接界面的双重限位保护。通过对拉力信号，卫

星与限位姿态调整组件之间的相对位置，以及卫星

设施与航天器平台之间的相对位置监测，实现重力

卸载过程中的平衡协调控制。

该方案可有效避免卸载对象垂直与水平运动

的耦合，降低设施就位、对中的难度；采用滑轮组的

钢丝绳−弹簧折回形式，有效降低了悬吊结构的高

度，同时便于人工调节；对设施各方向进行位移监

测，通过位移闭环控制确保试验对象在整个调整过

程中的姿态位置始终处于合理范围内。 

1.2    底部支撑式自由边界模拟子系统

底部支撑式自由边界模拟子系统的功能是实

现航天器平台的低刚度重力卸载，由多台支撑式自

由边界模拟装置和一组上下安装板构成。底部支撑

式自由边界模拟装置结构如图 2所示，主要工作机

构为支撑驱动模组和弹簧。
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图 2    底部支撑式自由边界模拟装置结构组成示意

Fig. 2    Diagram  of  bottom-supported  free  boundary
simulation device structure

底部支撑式自由边界模拟装置通过上下安装

板连接卸载对象和支撑弹簧，由伺服电机−丝杠直

线运动驱动模组压缩底部弹簧变形，实现航天器平

台的重力卸载。同时，通过力传感器采集监测弹簧

支撑力数值，实现重力卸载的自动闭环控制；通过

电涡流位移传感器对航天器平台与工装之间纵向、

切向、径向 3个方向的相对位置进行高精度监测，

完成航天器平台的平衡协调控制。另外，由限位保

护结构在航天器重力卸载和位置调整过程中提供

上下安装板之间的限位保护。

该设计方案的核心特点为：可以有效避免卸载

对象垂直与水平运动的耦合，降低航天器平台就

位、对中的难度；将支撑弹簧、限位姿态调整装置和

丝杆驱动装置进行模块化集成，便于适应航天器平

台在不同条件下的卸载需求；具备多方向位移监

测，通过位移闭环控制确保试验对象在整个调整过

程中的姿态位置始终处于合理范围内。 

1.3    自由边界模拟系统控制模块
 

1.3.1    模块的组成

根据硬件的作用将控制模块分为 4层——管

理层、控制层、驱动执行层和现场仪表层。控制模

块的硬件组态如图 3所示。
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图 3    自由边界模拟系统控制模块硬件组态

Fig. 3    Hardware  configuration  of  the  free  boundary
simulation system control module

1）管理层：由工控机及配套设备（如打印机等）

组成，主要用于控制模块的软件集成、程序编写和

HMI（人机界面）监控。

2）控制层：PLC控制系统选用西门子 CPU S7-
300作为主控制器；I/O模块的作用是接收操作台

信号和现场仪表层传感器信号，并将 CPU按照程
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序逻辑处理后的控制指令输出到驱动执行层，控制

电机运转。软硬件之间采用专用的 ProfiNet通信方

式，控制层 PLC与驱动执行层的伺服控制单元之

间采用工业领域通用的Modbus通信协议
[10]
。

3）驱动执行层：由伺服控制单元、伺服驱动器

以及伺服电机组成。伺服控制单元的作用是将控制

层 PLC输出的指令转换成伺服电机驱动器的控制

信号，伺服控制单元与伺服驱动器之间采用 CAN
通信协议。在多电机控制系统中，CAN通信协议可

以保证每一套伺服电机驱动器接收和发送信号的

准确性和稳定性，从而保证整套控制模块的控制性

能。伺服电机是自由边界模拟系统控制模块的主要

执行机构，具有响应快、效率高和输出转矩平稳等

特点
[11]
。

4）现场仪表层：由传感器组成，力传感器和位

移传感器用于构成反馈闭环，激光位移传感器用于

监测航天器设施和平台的相对位置，绝对值编码器

用于监测丝杠直线运动组件的位移量。现场仪表信

号输入到控制层中用于逻辑处理。 

1.3.2    模块的工作原理

在航天器设施和平台的重力卸载过程中，主要

的执行机构是电机，同时通过弹簧力的监测和航天

器位置的监测完成闭环控制。自由边界模拟系统控

制模块的工作原理如图 4所示，监测弹簧力和航天

器位置的传感器信号采集到 PLC中，与上位机的

设定值进行比较和逻辑运算；再由 PLC将控制信

号输出到伺服驱动器驱动伺服电机；然后通过丝杠

直线运动组件和弹簧施加力，实现航天器设施和平

台的重力卸载和纵向位移。
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图 4    自由边界模拟系统控制模块工作原理

Fig. 4    Working  principle  of  the  free  boundary  simulation
system control module

伺服驱动的控制原理如图 5[12] 所示，电流环作

为最内环，其作用是控制电机转矩，对系统响应的

快速性与准确性有重要影响；速度环的作用是使电

机转速更平稳和更快地达到期望值，同时降低扰动

对系统的影响，从而减小转速波动；最外环为位置环，

其作用是通过检测的实际位置信号与期望位置信

号的差值输出速度环参考指令，从而控制电机按照

设定的速度和方向旋转，进而控制电机的转动角度。

本次设计的自由边界模拟系统控制模块所使用

的某型号伺服电机 3个闭环的控制精度如表 1所示。
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图 5    伺服驱动的控制原理

[12]

Fig. 5    Control principle of a servo drive [12]

 
 

表 1    某型号伺服电机驱动控制参数

Table 1    Control parameters of a servo motor drive
 

参数 数值

额定电流/A 3.3
电流环精度/A 0.1

额定转速/( r·min-1) 3000
速度环精度/( r·min-1) 1

位置环编码器多圈圈数 216
位置环编码器单圈分辨率 223

 

2    自由边界模拟系统平衡协调控制策略的

设计

如 1.3节所述，自由边界模拟系统控制模块的

工作原理是通过伺服电机驱动丝杠直线运动组件

使弹簧发生变形，实现航天器顶部设施和底部平台

的重力卸载和纵向位移控制。这一过程分别由自动

控制模式下的力闭环和位移闭环完成。由于航天器
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设施和平台的结构及布置存在非对称性，其各自和

整体的质心均存在一定的偏心现象。为确保卸载过

程中航天器设施和平台不发生翻转和旋转，且卸载

后两者自身角度和相对位置关系与在轨状态保持

一致，需要在卸载过程中设计有效的平衡协调控制

策略。
 

2.1    多点卸载状态力协调控制策略设计
 

2.1.1    力闭环控制模型的建立

航天器重力卸载过程采用力闭环控制，控制系

统的设定目标值为卸载施力点的重力，力传感器测

量弹簧变形输出的力作为反馈值。力闭环控制系统

组成如图 6所示。
 
 

控制器 伺服电机
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θ
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θ* 丝杠直线
运动模组

 
图 6    力闭环控制系统组成

Fig. 6    Block diagram of the force closed-loop control system

伺服电机位置环的数学模型表达式为

θ

θ∗
=

K1

Js2+Bs
， (1)

式中：θ 为丝杠直线运动模组的输入转动角度，°；
θ*为控制器的输出转动角度，°；K1 为伺服电机比例

系数；J 为伺服电机转动惯量；B 为伺服电机运动阻

尼系数。

丝杠直线运动模组中包括减速器、联轴器、齿

轮以及滚珠丝杠等机械结构，模组的输入转动角度

θ 与输出直线位移 L 之间的关系表达式为

L
θ
= K2， (2)

式中 K2 为丝杠直线运动模组比例系数，m/(°)。
丝杠直线运动模组的输出直线位移 L 与弹簧

的输出力 F 之间的关系表达式为

F
L
= K3， (3)

式中 K3 为弹簧刚度系数，N/m。
联立式 (1)、(2)、(3)，可得力闭环控制模型的开

环传递函数

Gk(s) = N(s)
K1K2K3

Js2+Bs
， (4)

式中 N(s) 为 PID控制器传递函数，PID控制算法的

数学表达式为

N(s) = Kp+
Ki

s
+Kds， (5)

式中：Kp 为比例环节系数；Ki 为积分环节系数；

Kd 为微分环节系数。

式 (4)与式 (5)联立，可得力闭环控制模型的

闭环传递函数

GF(s) =
K1K2K3

Js2+Bs
·

Kps+Ki+Kds2

s
。 (6)

 

2.1.2    多点卸载力协调控制模型的建立

航天器设施和平台由于非对称结构及布置而

导致偏心，且多点重力卸载过程中各点分配力不

同，因此存在各点卸载不同步导致试验件发生偏

转，引起自由边界模拟装置变形。鉴于航天器重量

大、体积大，在自由边界模拟系统的设计过程中，自

由边界模拟装置平衡方程的数量超出限制会产生

超静定问题。为解决此问题，我们设计了如下卸载

力分配模型：

n∑
i=1

Fi =G

n∑
i=1

Fiyi =Gy

n∑
i=1

Fizi =Gz

Fi+F n
2+i =

2G
n

goal =min

 n∑
i=1

(
Fi−

2G
n

)

， (7)

式中：G 为试验设备总重量；y 为卸载力切向力臂；

z 为卸载力径向力臂；n 为卸载分配点总数。

式 (7)中：第 1项为纵向静力平衡方程；第 2项

为卸载力对质心的切向力矩平衡方程；第 3项为卸

载力对质心的径向力矩平衡方程；第 4项中将 8个

卸载点分成 4组，对向分布的 2个卸载点为 1组，

每组承担 1/4的航天器平台重力，即这一项中共有

4组方程，但本质上与第 1项是重合的。因此，目前

共有 6组平衡方程，可以解出 3次超静定问题；可

通过式 (7)第 5项的多次迭代优化得到其他不定解

的最优解。以某 600 kg试验件为例，其质心坐标
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为 (2000 mm, -100 mm, 20 mm)，其支撑式自由边界

模拟子系统 8个支撑点的重力卸载分配如表 2所示。
 
 

表 2    支撑式自由边界模拟子系统重力卸载分配表

Table 2    Gravity  unloading  allocation  of  the  supported  free
boundary simulation subsystem

 

支撑点编号 卸载力数值/N
1 808
2 777
3 720
4 673
5 662
6 693
7 750
8 797

 

得出各点卸载所需要的平衡力后，为解决偏心

导致的各点卸载不同步使航天器发生偏转的问题，

在原本力闭环控制模型中加入相邻卸载装置和距

离最远点卸载装置反馈力的偏差作为补偿，建立多

点卸载力协调控制模型，如图 7所示。
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图 7    多点卸载力协调控制模型

Fig. 7    Multi-point unloading coordination control model 

2.2    多点卸载状态位移协调控制策略设计
 

2.2.1    位移闭环控制模型的建立

自由边界模拟系统的拉力/压力与航天器设施/
平台的重力平衡之后，需要调整设施及平台自身角

度以及两者相对位置，以便与航天器在轨状态保持

一致。这一过程通过位移闭环控制系统完成，系统

以航天器的纵向位移变化作为反馈信息和控制对

象。位移闭环控制系统组成如图 8所示。
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图 8    位移闭环控制系统组成

Fig. 8    Block diagram of the displacement closed-loop control system

在航天器重力卸载过程中，伺服电机通过丝杠

直线运动模组拉/压弹簧，输出力以平衡航天器的重

力，此阶段仅有运动模组中直线运动构件位移变化

和弹簧长度变化，而航天器的位置不改变。当弹簧

的拉力/压力随着伺服电机转动提升到平衡航天器

该点重力的时刻，弹簧长度不再改变，航天器开始

产生纵向位移变化。此刻，航天器该点的位置变化

可以等效为丝杠直线运动模组输出的纵向直线位

移，位移控制器与卸载力控制器一样采用 PID算

法。位移闭环控制系统的动态结构如图 9所示。
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图 9    位移闭环控制系统动态结构

Fig. 9    Dynamic  structural  diagram  of  displacement  closed-
loop control system 

2.2.2    多点卸载位移协调控制模型的建立

为解决偏心导致的航天器偏转问题，采用与力

卸载过程多点协调控制模型中原理相似的位移补

偿方式，在对本点纵向位移监测反馈的同时，结合

其他点纵向位移的变化进行偏差耦合
[13-14]
，对航天

器的平衡姿态进行协调控制。多点卸载位移协调控

制模型如图 10所示。
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图 10    多点卸载位移协调控制模型

Fig. 10    Multi-point  unloading  displacement  coordination
control module 

3    多点协调控制算法的设计功能实现与现

场验证
 

3.1    自由边界模拟系统控制模块的功能实现

目前使用的自由边界模拟装置主要通过平衡

配重或人工拉伸/压缩弹性装置实现重力卸载，而本
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文研制的自由边界模拟系统控制模块可以实现航

天器设施和平台重力卸载的电动控制，在提高卸载

效率的同时进一步提高卸载过程中力和位置的控

制精度。通过可编程控制器中控制程序的编写和人

机界面的设计，可以实现对试验设备的电动操作和

对现场仪表信息的获取及监测。图 11为人机界面

设计示例。
 
 

 
图 11    航天器微振动试验系统人机界面示例

Fig. 11    Interface  example  of  HMI  of  spacecraft  micro-
vibration test system

自由边界模拟系统控制模块的程序功能实现

有手动和自动 2种控制模式。

1）手动控制模式：操作人员手动对伺服电机进

行速度设定和启停控制，既可以对单个电机进行控

制，也可以对悬吊子系统或支撑子系统全部电机进

行同步控制。

2）自动控制模式：自动控制为闭环控制，通过

力闭环和位移闭环实现试验设备的重力卸载和纵

向位移姿态控制，伺服驱动方式选择精度最高的位

置环。目标设定值和反馈值通过 PID算法输出控

制电机运转的脉冲值，电机以驱动器位置环设定

速度值运转，驱动试验设备到达卸载目标。 

3.2    自由边界模拟系统多点卸载协调控制策略的

验证

如 2.1节所述，在建立了卸载过程的力闭环控

制模型后，为解决偏心导致的偏转问题，在原本力

闭环控制模型中加入相邻卸载装置和距离最远点

卸载装置反馈力的偏差作为补偿，优化得到多点卸

载平衡协调控制模型。为验证优化效果，对比加入

力偏差补偿前的力闭环控制模型的力传感器测量

曲线（如图 12所示）与加入力偏差补偿后的多点协

调控制模型的力传感器测量曲线（如图 13所示）。
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图 12    力闭环控制模型力传感器测量曲线

Fig. 12    Measured  force  sensor  curve  for  force  closed-loop
control model
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图 13    多点卸载协调控制模型力传感器测量曲线

Fig. 13    Measured  force  sensor  curve  for  multi-point
unloading coordination control model

由图 12和图 13比较可以看出，加入相邻卸载

装置和对向卸载装置的力偏差补偿之后，在卸载过

程中各卸载点的同步效果更好，避免了航天器由于

偏心、在起重过程中受力不均而产生的翻转，减小

了对自由边界模拟系统限位装置施加的力矩。在实

际应用中，需要根据现场控制情况对 PID控制器的

参数进行调整，寻找最佳控制效果。 

3.3    自由边界模拟系统卸载平衡协调控制策略的

验证

通过图 10可以看出，多点卸载平衡协调控制

模型增加了本重力卸载施力点的纵向位移与其他

施力点纵向位移的差值耦合项作为补偿输入，以达

到更好的协调控制效果。将该控制策略引入现场控

制程序后，多点姿态平衡协调控制模型的纵向位移

传感器测量曲线如图 14所示。
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图 14    多点姿态平衡协调控制模型各点纵向位移测量曲线

Fig. 14    Measured vertical displacement curve for multi-point
attitude equilibrium coordination control model

由图 14可以看出，加入本卸载装置之外其他

卸载装置的纵向位移偏差补偿之后，可以在姿态调

整过程中得到更好的控制效果，大幅度缩小了纵向
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位移不同步引起的周向和径向位移，以及航天器姿

态调整过程中的角度倾斜。根据现场验证，系统的

弹簧拉/压力控制精度和位置精度均满足设计要求。 

4    结束语

本文针对地面在轨微振动环境模拟试验中航

天器多部分复合试验的需求，在航天器上、下两端

分别建立悬吊式自由边界模拟子系统和支撑式自

由边界模拟子系统，设计并建立了以 PLC为控制

单元、伺服电机为主要执行机构的自由边界模拟系

统控制模块，搭建了可以在安全的地面测试环境下

实现航天器重力卸载和自由边界模拟的试验平台。

为了解决航天器结构质量偏心导致卸载过程中产

生的偏转问题，在基础力闭环控制和位移闭环控制

的基础上加入偏差耦合算法，大幅提升了同步控制

效果，保证了航天器重力卸载过程中的姿态稳定，

实现了在航天器到达指定位置过程中的平衡协调

控制，且力闭环控制精度和位置精度满足地面测试

环境的需要。

本文为未来航天器地面模拟试验中重力卸载

过程中姿态协调控制系统的设计积累了工程经验，

下一步拟在控制算法方向上进行更深入研究。
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