
风云四号卫星微振动抑制和试验技术研究

孟光
1,2*, 董瑶海

1, 周徐斌
3,4, 申军烽

3, 刘兴天
3

1. 上海航天技术研究院, 上海 201109;
2. 上海交通大学机械系统与振动国家重点实验室, 上海 200240;
3. 上海卫星工程研究所, 上海 201109;
4. 南京航空航天大学航天学院, 南京 211106
*联系人, E-mail: gmeng@sjtu.edu.cn

收稿日期: 2018-04-07; 接受日期: 2018-05-29; 网络出版日期: 2018-12-04
国家自然科学基金(编号: 51505294)资助项目

摘要 风云四号搭载的干涉式大气垂直探测仪对微振动异常敏感, 需要进行微振动抑制. 结合星上主要振源和敏

感载荷的需求, 进行了振源和载荷二级微振动隔离. 对隔振系统使用的隔振器单元进行了参数和敏感性分析, 对
设计的Stewart构型动量轮支架进行了理论和试验研究. 采用隔振器和阻尼器的组合设计了三点支撑敏感载荷隔

振系统, 完成干涉式大气垂直探测仪的二级隔振设计, 进一步抑制卫星平台传递至探测仪的微振动干扰. 采用近

零刚度悬吊系统和超静实验室完成了地面微振动试验, 并进行了在轨微振动试验, 实测数据表明, 隔振系统能够

使得卫星平台传递至载荷安装面的微振动量级控制在0.1 mg以下, 满足了指标要求. 风云四号微振动抑制技术也

为相关型号的微振动抑制提供了借鉴和参考.
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1 引言

遥感卫星承担着气象预报、侦察测绘、作物普查

等许多与生活息息相关的任务, 在现代社会中扮演着

越来越重要的角色. 近年来, 无论在太空探索还是在

对地观测和气象预报上, 国内外卫星继续朝着高精

度、高分辨率方向发展. 以美国为代表的航天大国遥

感卫星技术发展迅猛, 其对地遥感卫星的成像分辨率

已经达到0.1 m以内. 与先进国家的超高分辨率卫星带

来的高清侦查相比, 我国在这方面的劣势明显. 因此,
提高我国遥感卫星的分辨率将是今后一段时期我国努

力发展的技术. 要提升卫星的分辨率, 首先要提高遥感

器(敏感载荷)的成像性能, 但受限于加工工艺、空间

口径等因素, 遥感器成像性能的提升非常困难; 另一

个提升卫星分辨率的手段是降低卫星平台在轨微振

动, 为遥感器提供超安静的工作环境, 保障遥感器在轨
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成像免受微振动干扰, 充分发挥遥感器成像能力. 通常

来讲, 卫星微振动主要由其上的运动部件(制冷机、飞

轮、控制力矩陀螺等)正常工作引起, 并激发卫星特有

的复合材料板、蜂窝板等结构振动, 传递至遥感器安

装部位, 进而影响遥感器的成像质量
[1]. 例如, 我国最

新研制的风云四号卫星(FY-4)就装载了对微振动极为

敏感的干涉式大气垂直探测仪(简称: 探测仪)这样的

光谱类载荷, 与通常的成像类卫星不同, 其正常工作

时不仅需要物像之间严格的对应关系, 还要求光谱位

置的确定以及干涉图对比度的变化.
为减小平台微振动对敏感载荷性能的影响, 保证

敏感载荷的微振动环境以及整星可靠性, 通常采取被

动隔振措施对扰动源和敏感载荷进行微振动隔离. 国

内外均对微振动进行了大量的研究. Bronowicki等
人

[2]
对干涉式光学载荷进行了双层隔振设计, 著名的

哈勃望远镜对其动量轮进行了振源隔离
[3], 美国空间

望远镜也通过阻尼层来降低微振动响应
[4], 采用主动

隔振对大型空间光学载荷平台进行微振动控制也很常

见
[5]. 在国内, 孟光和周徐斌

[6]
对近年来的卫星微振动

控制技术进行了总结. 中国科学院
[7]
、上海航天技术

研究院
[8–10]

、中国空间技术研究院
[11]

、国防科技大

学
[12]

、上海交通大学
[13]

对卫星微振动隔离进行了大

量的研究. 这些研究虽然取得了大量的理论成果, 但是

在进行微振动控制时, 大多没有考虑到发射段的大量

级振动和冲击对隔振器的要求.
风云四号卫星设计的飞轮微振动抑制系统, 能够

兼顾主动段和在轨段的振动隔离, 并且通过考虑多级

隔振设计进一步提高微振动抑制水平, 在设计和工程

应用上有很强的新颖性.

2 飞轮振动隔离

2.1 飞轮隔振的隔振器设计

隔振器是飞轮振源被动隔振系统的关键部件, 其

外形如图1所示. 该隔振器由圆柱体通过对称切槽得

到, 具有尺寸稳定性好、刚度可设计度广的特点.
为设计合理的刚度, 首先需要明确不同的隔振器

参数对其刚度的影响, 将隔振器分为若干楔形块和环

形条进行研究, 参数包括外径、内径、横向楔宽、纵

向楔宽、槽宽等. 设隔振器承受均布载荷P(单位N),
采用弹性力学理论可以求得隔振器纵向和横向近似刚

度表达式:

K D
D

= 20000 × ( 45)
1
3 + 1

30.354 × 4 + 7.428
, (1)z 3

K D
D= 7692 × ( 45)

1
3 + 1

3 + 2 2
4 + 2

4
( +45)(2+2)

×2

, (2)x

3

式中, Kz和Kx分别表示纵向和横向刚度值, 单位为

N/mm, 注意公式使用钛合金材料已经过初步计算; D
表示隔振器的外径, 单位为mm, β为矩形截面扭转因

子, 其取值和矩形截面变长比值有关, 为无量纲参数.
采用有限元理论对刚度表达式进行了验证, 有限元模

型及理论和仿真结果对比见图2和3, 可以看出, 理论

和仿真结果基本吻合, 但对于特定的尺寸, 二者结果

会有一定差异.
在进行隔振器的设计时, 应明确不同参数对隔振

器刚度的影响程度, 以通过合理调节尺寸参数满足刚

度需求. 根据不同参数下刚度的计算结果, 对敏感性

进行排序, 所得到的尺寸参数和敏感性相关图见图4.
从图中可以看出, 元件槽厚、元件内径和元件外径的

变动导致纵向刚度变化较大, 属于高敏感性参数, 元

图 1 弹性元件的平面示意图
Figure 1 Schematic of the proposed isolator.

图 2 (网络版彩图)弹性元件的刚度有限元仿真(纵向和横
向)
Figure 2 (Color online) FEM calculation of the stiffness of the
isolator (axial and lateral).
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件槽宽变动基本不影响纵向刚度, 而对于横向刚度, 元
件槽数影响的程度也较大, 在设计时可以通过合理选

配不同参数以达到所需纵向和横向刚度.

2.2 飞轮隔振支架集成

使用6个隔振器对飞轮隔振支架进行集成, 考虑到

各向自由度解耦以及稳定性, 采用Stewart构型进行隔

振支架集成. 其基本构型如图5所示. 图中, 小六边形

是飞轮安装面 , 大六边形安装在蜂窝板上 . A i

(i=1,2,3,···,6)是隔振器上安装点, Bi(i=1,2,3,···,6)是隔

振器下安装点, 6个隔振器为AiBi(i=1,2,3,···,6), 且长度

相等; 飞轮质心为O, 高度为h, 质心坐标系为OXYZ. 从
俯视图看出, 上安装点在大六边形上的投影点分别为

a 1 – a 6 , 分布半径为 r , 其中 , a a a a a a= =1 6 2 3 4 5,
a a a a a a= =1 2 3 4 5 6, Oa1与X轴夹角为α. 每个隔振器与

飞轮安装面夹角为θ,隔振器投影与边a a a a a a, ,1 6 2 3 4 5夹

角为φ.

设被隔振物体的质量阵为M, 则有如下方程形式:

MX KX X M KX¨ = 0 ¨ = 0. (3)1

求出矩阵M K1 的6个特征值即可得到隔振系统的

6个频率,求出矩阵M K1 上非对角线元素的平方和,即
可定性的评估该隔振系统的耦合性. 计算所得的各阶

频率和耦合情况见表1.

图 3 (网络版彩图)理论和有限元仿真结果对比(纵向和横向)
Figure 3 (Color online) Comparison between theory and FEM result.

图 4 (网络版彩图)尺寸参数和刚度敏感性相关性图(纵向和横向)
Figure 4 (Color online) Correlation between isolator parameters and sensitivity of stiffness.

图 5 (网络版彩图)隔振支架结构示意图
Figure 5 (Color online) Schematic of the vibration isolation structure.
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2.3 飞轮隔振支架试验

对于设计的隔振支架, 单独进行了隔振效果测试.
采用振动台对隔振支架底部基础激励, 试验现场如图6
所示. 施加20–200 Hz的扫频振动, 振动台输出的条件

参照某卫星实测微振动量级, 如图7所示. 测试隔振支

架输入输出端的振动, 以此衡量隔振支架隔振效果. 所
测得的输入和输出频域响应如图8所示. 从输入和输出

端的频域图可以看出, 在20–200 Hz内, 输出较输入衰

减基本在90%以上.
从源头上进行微振动隔离,是FY-4卫星微振动隔离

的第一步,采用的Stewart构型飞轮隔振支架能够实现不

同隔振方向上的解耦, 理论和实验结果吻合, 取得振源

振动向星体传递时便减少一个量级的隔振效果.

3 敏感载荷隔振

3.1 隔振布局

在进行敏感载荷隔离时, 由于敏感载荷和卫星顶

板有安装精度和空间要求, 因此必须在较严苛的环境

下完成设计, 采用前述隔振器单元进行隔振设计, 选

用3个隔振器成120°均匀分布的布局方式, 如图9中的3
个正方框所示. 3个隔振器布局形式不仅可以有效实现

微振动隔离, 同时可以有效地缓解卫星结构平台顶板

热应变不均匀产生的形变干扰.
隔振器的布局和载荷质心的关系如图10所示, 根

据隔振系统动力学方程, 通过引入能量法, 依据隔振

系统各阶模态的参与程度判断系统的耦合程度, 最终

的隔振器的布局范围为509.3–1200 mm, Z向隔振频率

初始设定14 Hz左右, Z向压缩量在1.27 mm左右.

3.2 阻尼元件设计

对敏感载荷的隔振应在较宽频带内进行, 而被动

隔振的缺点在于其高频隔振效果和共振峰的矛盾. 采

用三参数液体阻尼器可以实现共振大阻尼、高频小阻

尼特性, 是获取良好隔振效果的可行途径, 三参数液体

阻尼器的原理图和基本构型如图11所示.
图11中, 液体在阻尼腔通过阻尼孔来回往复流动

产生阻尼力. 其中, Dm为阻尼器的公称直径, d为阻尼

孔的直径, 阻尼孔长度用L表示, 液体的运动黏度为μ.
当阻尼器的位移为x时, 计算可以得出通过流体的流量

以及小孔两段的压力差值. 这个压差和阻尼小孔的面

积相乘, 可以得到阻尼力. 阻尼因子和阻尼力是成正

比的, 因此, 阻尼因子C为[14]

C D Lµ
d= 8 . (4)m

4

4

设计了不同的孔径进行了阻尼器试验, 按照计算

公式, 阻尼力分别为c1=400 Nm/s, c2=700 Nm/s, c3=

表 1 隔振支架各阶频率及耦合情况

Table 1 Natural frequencies and coupling factors of the vibration
isolation structure

频率 (Hz) X Y Z RX RY

9.15 62.57 0 0 0 37.43

9.15 0 62.57 0 37.43 0

12.6 0 0 100 0 0

13.2 0 0 0 0 0

17.0 37.43 0 0 0 62.57

17.0 0 37.43 0 62.57 0

图 6 (网络版彩图)隔振效果试验现场图
Figure 6 (Color online) Test of the vibration isolation performance of
the vibration isolation structure.

图 7 振动台输入加速度度控制曲线
Figure 7 Output curve of the vibration table in frequency domain.
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3000 Nm/s. 使用激振器输出正弦慢扫频信号, 采用加

速度传感器测量隔振器输入端和输出端的加速度值进

行传递率以获取阻尼力. 试验现场如图12所示, 图中,
质量块和阻尼器使用悬吊绳水平布置.

测得的传递率曲线如图13所示, 可以看出对于三

参数液体阻尼器, 并不是阻尼系数越大越好, 而要和

系统参数合理匹配, 才能获取更好的隔振效果.

3.3 敏感载荷组件级试验

将阻尼器和隔振器并联使用, 构成敏感载荷隔振

系统. 依照敏感载荷的质量特性设计了模拟载荷, 进

行了敏感载荷隔振系统隔振试验, 试验时, 将敏感载

荷通过隔振器支撑放置在振动台上, 通过测量隔振系

统输入和输出端的传递函数评价隔振效果. 试验现场

图片如图14所示, 实测的隔振传递率曲线如图15所示.
可以看出, 在共振峰频率附近, 隔振系统放大不超过

15 dB, 而在高频表现良好的衰减效果.
在对振源进行隔振的基础上, 又在敏感载荷端采

取隔振措施, 进一步减小平台微振动向载荷的传递,
通过采取振源和载荷的二级隔振, 将敏感载荷可使微

振动较未采取隔振效果衰减两个数量级, 能够满足敏

感载荷的微振动环境需求.

4 整星微振动试验

4.1 悬吊系统设计原则

对FY-4卫星进行了整星微振动试验, 试验分为地

面试验和在轨试验. 地面试验采用近零刚度悬吊系统

图 8 (网络版彩图)实测隔振支架隔振效果. (a) 振动台输入响应; (b) 隔振后飞轮响应
Figure 8 (Color online) Performance of the vibration isolation structure in frequency domain. (a) Input signal from vibration table; (b) output signal
after vibration isolation from flywheel.

图 9 (网络版彩图)敏感载荷整星布局及隔振器布局效果图
Figure 9 (Color online) Schematic of the sensitive payload in satellite
and the layout of the isolators.

图 10 (网络版彩图)隔振系统参数分析示意图
Figure 10 (Color online) Analysis of the parameters of the vibration
isolation.
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模拟失重环境, 其原理如图16所示, 采用在轨飞行模式

模拟星上各转动部件运转, 测试关注点的加速度响应

情况.
近零刚度悬吊系统的力和位移表达式为

F u= + 1 , (5)n
3 2

其中F F kL= /n n 为无量纲的回复力, L为变形时欧拉屈

曲梁的长度, γ为欧拉梁变形后两端距离和未变形长度

之比, α为系统获得准零刚度性能时所对应的纯立方刚

度系数α. 考虑线性黏性阻尼以及摩擦阻尼, 并设卫星

受到简谐力激励, 系统动力学方程为

mx cx F x kL x F t¨ + + sgn( ) + ( ) = sin . (6)f1
3

0

引入以下参数:

k
m t= ,  = ,  = ,n n n

c
m f F

kL
F
kL= 2 ,  = ,  = .

n

f
0

0 1

可以将式(6)进行无量纲化, 结果为

x x x x f+ 2 + sgn( ) + = sin . (7)3
0

求解上式并以系统响应最大值对应频率为系统共

振频率, 将不同激励幅值对应的固有频率画在图中, 可
以得到摩擦阻尼对此类悬吊系统的影响规律, 曲线如

图17所示. 从图中可以看出, 对于同样的激励幅值, 一
定的摩擦阻尼存在能够使得固有频率降低, 然而, 摩擦

阻尼的存在使系统在较低激励幅值时会出现频率突然

图 11 (网络版彩图)三参数液体阻尼器原理图及基本构型
Figure 11 (Color online) Schematic of the three-parameter damper
and its basic structure.

图 12 (网络版彩图)阻尼器隔振系统试验现场图
Figure 12 (Color online) Test of the performance of the damper.

图 13 (网络版彩图)不同阻尼因子下松弛型液体阻尼隔振
器传递率的试验和理论值(实线为理论值)
Figure 13 (Color online) Experimental and theoretical transmissibil-
ity result of isolator with relaxation type damping for different viscous
damping coefficient.

图 14 (网络版彩图)敏感载荷隔振系统试验现场图
Figure 14 (Color online) Test of the performance of the sensitive
payload vibration isolation system.

孟光等. 中国科学: 物理学 力学 天文学 2019 年 第 49 卷 第 2 期

024508-6



上升的情况, 在使用时要特别注意. 试验采用的悬吊系

统垂向基频为0.22 Hz, 横向基频为0.17 Hz, 满足了整

星微振动试验的所需的悬吊要求.

4.2 地面微振动试验

微振动地面试验还要特别注意解决环境干扰问

题. 环境干扰主要是地面振动对测量结果的影响以及

空气和电磁环境对测量系统的影响, 主要措施包括对

地基进行隔振设计、试验环境进行屏蔽(避免噪声和

空气流动造成的影响)等.
风云四号卫星微振动试验过程中, 环境振动干扰:

≤1.0×10–5 g. 取其极端恶劣工况, 6个动量轮同步由0加
速至5000 rpm, 通过比较动量轮支架隔振前后的振动

响应可以得到隔振支架自身的性能特性, 红线是隔振

前响应, 绿线是隔振后响应, 如图18所示.
在6个动量轮加速过程中, 敏感载荷探测仪安装面

的振动响应如图19所示.
可以看出:
(1) 动量轮隔振支架在中高频段的减振效率在

75%以上, 符合设计指标.
(2) 探测仪安装面响应为1–3 mg, 发生在50, 100和

150 Hz等频点(如图20中的横线所示), 该频点是探测

仪制冷机的工作频率及其倍频成分, 除去制冷机的振

动干扰 , 卫星平台传递至载荷的微振动干扰在

0.1–0.2 mg左右.
同时, 根据载荷的测试数据表明, 相关技术指标与

其在实验室环境下的测量指标一致, 说明星上微振动

环境满足载荷的指标要求.

4.3 在轨微振动测量

在轨试验主要通过在轨微振动测试系统, 测试在

轨微振动响应, 下传至地面进行微振动分析.
风云四号首发星于2016年12月11日0:11分由西昌

图 15 (网络版彩图)敏感载荷隔振系统传递曲线图
Figure 15 (Color online) Transmissibility of the sensitive payload
vibration isolation system.

图 16 (网络版彩图)准零刚度悬吊系统原理图
Figure 16 (Color online) Schematic of the quasi-zero stiffness
suspension system.

图 17 (网络版彩图)悬吊频率随激励幅值变化曲线
Figure 17 (Color online) Effect of the excitation amplitude on the
suspension frequency of the system.
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卫星发射中心发射升空, 至2016年12月17日下午17:17
完成五次变轨和定点捕获, 精确定点至E99.5. 2017年3
月9日完成了在轨段微振动测量以及数据下传, 如图21

和22所示.
通过对在轨工况(4个动量轮转速分布在30 Hz左

右)的数据分析可以看出，在200 Hz范围内, 探测仪制

冷机关机时卫星顶板的振动响应在0.1 mg(动量轮工

频)以下, 探测仪制冷机开机后, 卫星顶板的振动响应

为1–3 mg, 频率在50, 100和150 Hz等制冷机的工频及

倍频. 在轨测量结果与正样整星微振动试验的近似工

况(6个动量轮同步加速至5000转)测量结果一致. 载荷

在轨实测表明, 相关技术指标与实验室环境下的测量

指标一致, 说明星上微振动环境满足载荷的指标要求.
可以看出, 风云四号卫星微振动抑制措施有效, 微

振动在轨测量系统工作正常, 测量结果可信.

5 结论

本文总结了风云四号在卫星微振动抑制方面所完

成的工作, 通过对振源和载荷同时采取控制的二级隔

振方式, 可将微振动衰减两个数量级以上. 本文讨论

了振源隔离、敏感载荷隔振时采用的方法和需要注意

图 18 (网络版彩图)动量轮支架隔振前后时域响应对比
Figure 18 (Color online) Time history of the tested vibration with and
without the flywheel vibration isolation system.

图 19 (网络版彩图)动量轮支架隔振前后频域响应对比. (a) 隔振前(80 mg/83.3 Hz); (b) 隔振后(3.59 mg/83.3 Hz)
Figure 19 (Color online) Tested vibration on the frequecy domain with and without the flywheel vibraiton isolation system. (a) Before vibration
isolation (80 mg/83.3 Hz); (b) after vibration isolation (3.59 mg/83.3 Hz).
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图 20 (网络版彩图)探测仪安装面最大响应
Figure 20 (Color online) The maximum vibration on the payload installation platform.

图 21 (网络版彩图)探测仪制冷机未开时卫星顶板载荷界面处微振动响应. (a) 时域图; (b) 频域图
Figure 21 (Color online) Vibration on the top plate where the payload installed with the cryocooler powered off. (a) Signal in time domain; (b) signal
in frequency domain.

图 22 (网络版彩图)探测仪制冷机开机后卫星顶板载荷界面处微振动响应. (a) 时域图; (b) 频域图
Figure 22 (Color online) Vibration on the top plate where the payload installed with the cryocooler powered on. (a) Signal in time domain; (b) signal
in frequency domain.
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的问题, 完成了隔振系统的研制并进行了微振动地面

和在轨微振动试验. 试验结果表明, 隔振系统能够使

得卫星平台传递至安装面的微振动量级控制在0.1 mg

以下, 满足了风云四号敏感载荷的微振动指标要求. 风
云四号微振动抑制技术也将为其他型号的微振动抑制

提供了借鉴和参考.
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Research on micro-vibration control and testing of FY-4
meteorological satellite
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The spacecraft is developing towards ultra-high precision, ultra-high stability and hyper-spectral sensing directions.
Micro-vibration in satellite platform can significant degrade the performance of payload, so that the micro-vibration
analysis, control, measurement and experiment is very important to all kinds of high performance satellites. Considering
the main vibration source on the FY-4 meteorological satellite and the requirement of the sensitive payload, the vibration
suppression isolators are adopted to both vibration source and the sensitive payload. The parameters and sensitivity of the
isolator unit are studied to give basic vibration suppression design guideline. Based on the isolator unit, the research on
the hexapod vibration isolation chasis for flywheel is carried out theoritically and experimentally. For the sensitive
payload vibration isolation, a three-point support using isolator and damper is proposed and the vibration isolation
performance is studied. The vibration isolation of the interferometer can be seemed as second level isolation and can
further reduce the vibration. The low-frequency suspension system and ultra-quiet laboratory are used to fulfill the micro-
vibration experiment on ground. The on-orbit vibration measurement system is carried on FY-4 meteorological satellite
and the real data show that the micro-vibration level can be suppressed to under 0.1 mg which totally meets the design
requirement. The micro-vibration suppression and experiment technique are of great significance and can also be used to
other similar satellite.

FY-4 meteorological satellite, micro-vibration, payload vibration isolation, sensitive payload
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