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摘要：为解决大型空间载荷地面微振动测试中多传感器数据的变换合成问题，依托中国巡天空间望

远镜（CSST）空间星冕仪载荷的测试工作，文章提出一种微振动数据处理算法：通过简易的坐标变换，

将星冕仪载荷与卫星接口处的多传感器测量数据由传感器本体坐标系变换至参考坐标系下；以传感器的

测量数据为输入，采用空间力合成理论计算得到载荷质心处六分量形式 (Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz)的受力情

况。为验证该算法中空间力合成理论的有效性，搭建了四传感器结构的简易测力台，与经标定的测力台

测量同一振源。结果表明，三向力均方根（RMS）相对误差在 4%以内，三向力矩 RMS误差在 8%以

内。该算法可用于大型空间载荷微振动测试中的数据处理，指导并验证微振动隔振设计。
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Micro-vibration data processing method for large space payloads
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Abstract: To  address  the  challenge  of  multi-sensor  data  transformation  and  synthesis  in  ground-based
micro-vibration testing of large space payloads,  an algorithm for micro-vibration data processing was proposed
based on the testing of the coronagraph payload of the Chinese Space Station Telescope (CSST). The algorithm
used a  simple coordinate  transformation to convert  multi-sensor  measurement  data  at  the interface between the
coronagraph payload and the satellite from the sensor's  local  coordinate systems to a common reference frame.
Utilizing  the  transformed  sensor  data  as  input,  the  algorithm  then  applied  spatial  force  synthesis  theory  to
calculate the six-component force and moment (Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz) at the payload’s center of mass. To verify
the  effectiveness  of  the  spatial  force  synthesis  theory  used  in  the  algorithm,  a  simplified  force  measurement
platform  with  four  sensors  was  constructed  and  compared  with  a  calibrated  force  measurement  platform,  both
measuring  the  same  vibration  source.  The  results  show  that  the  relative  root-mean-square  (RMS)  error  of  the
three-axis forces is within 4%, and the RMS error of the three-axis moments is within 8%. This algorithm can be
used for data processing in micro-vibration testing of large space payloads and serves as a tool for guiding and
validating micro-vibration isolation design.
Keywords: coronagraph  payload;  micro-vibration;  micro-vibration  testing;  force  synthesis  theory;  multi-

step coordinate transformation
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0    引言

卫星上光学载荷对来自陀螺仪和制冷机等部

件工作时产生的微振动非常敏感，尤其是在其长时

间凝视曝光时，幅值过大的微振动会造成图像模

糊、扭曲，严重影响成像质量
[1]
。近年来国内外卫星

光学系统性能指标不断提升，对微振动环境的要求

也愈发严苛
[2]
。为了更准确地评估空间载荷的微振

动隔振设计，需要优化地面测试方案和配套的数据

处理算法。按照被测对象的层级，卫星发射前的微

振动测试可以分为振源单机测试、整星测试和载荷

模块测试。

对于制冷机和动量轮等小体积振源，为了从源

头了解、控制其微振动，普遍需要进行振源单机测

试。这类测试在振源及配套隔振系统单机设计阶段

就能够开展，测试设备一般直接采用小型传感器
[3-4]

或测力平台
[5-6]
，成本低、易实施，且数据处理过程

相对容易，但无法反映振源对载荷结构的影响；同

时，为减少输入参数，一般会忽略振源高度带来的

影响，这一简化在降低数据采集系统成本的同时，

也由于实际合成目标点与质心坐标的偏差而导致

测量结果存在一定误差。

整星微振动测试是在卫星完全集成装配后进

行，一般依靠直接在敏感位置处安装传感器或采用

光机联合测试手段获取微振动数据，但这种大型试

验成本高、牵涉部门多，若在整星测试阶段发现问

题往往为时已晚
[7]
。因此整星层面的微振动测试一

般不会参与指导设计，而是用于验证和校准仿真模

型，并与实际在轨测试数据对比分析。

载荷模块测试作为介于单机测试和整星测试

之间的阶段性测试，既有一定程度的便捷性和灵活

性，又能够反映单机振源对载荷结构的影响，对验

证和指导微振动隔振设计有重要意义。但由于现有

测力台的物理限制，直接采用单机测试方法进行模

块测试会导致结构耦合等问题
[8]
，影响测量精度。

依托中国巡天空间望远镜星冕仪载荷的微振

动隔振设计和地面测试工作，在新设计测量方案的

基础上，本文提出一种适用于大型空间载荷的微振

动数据处理方法，以解决该类型测试中传感器安装

位置和姿态灵活所带来的数据处理工作量大、变换

合成步骤复杂的问题：通过坐标变换将多个传感器

测量数据转换至参考坐标系下，并利用空间力合成

理论计算得到星冕仪载荷质心处的受力情况，从而

获得载荷整体微振动数据。通过搭建简易测力台，

并与经标定的测力台测量同一振源，来验证该方法

的有效性。 

1    载荷模块地面微振动测试方案

中国巡天空间望远镜的星冕仪载荷由可见光

模块和近红外模块两部分组成，由于模块在工作

时，其搭载的制冷机会产生微振动，所以前期已经

设计制造了专用的制冷机隔振器
[9-10]
。为检验该隔

振器在星冕仪工作环境下的隔振效果，需要对星冕

仪载荷进行微振动测试。

星冕仪载荷可见光模块的尺寸为 900  mm×

830 mm×300 mm，近红外模块的尺寸为 1050 mm×

750 mm×680 mm，而目前市面上的测力平台台面尺

寸普遍在 400 mm以下，显然星冕仪两个模块的尺

寸均超出了现有测力台的台面包络范围；并且由于

两个模块规模较大，故存在与测力台结构耦合的问

题，使用现有测力台进行测量会进一步放大误

差
[11]
。因此采用了在载荷上与卫星接口处安装三向

力传感器（Kistler 9367C）的测量方案，将采集的每

个接口的微振动数据利用本文所提算法合成至载

荷质心位置，从而获得载荷整体微振动数据。载荷

模块地面微振动测试的工作流程见图 1。
 
 

1、前期工作&单机地面试验

振源特性计算&实验

隔振器设计制造

环境力学试验

满足环境力
学指标？

是

单机微振动测试
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图 1    载荷模块地面微振动测试工作流程

Fig. 1    Workflow of  ground-based micro-vibration testing for
payload modules 
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2    原始数据的预处理

在进行载荷模块地面微振动测量时，传感器安

装在载荷与卫星舱壁的接口处。为减小耦合，设计

了传感器工装使所有传感器与模块本体坐标系处

于正交姿态。这种传感器布置方式有利于获得接口

处准确的微振动数据，但由于多个传感器安装姿态

不一致，导致难以计算载荷模块整体微振动数据。

因此，需要先将不同姿态的传感器测量数据变换到

同一坐标系下。 

2.1    基本原理

对于采用 n 个传感器的情况，整个测量系统中

涉及的坐标系共有 n+1个，其关系如图 2所示。其

中：Oxyz 为参考坐标系，一般直接使用设计载荷时

采用的本体坐标系；其他 n 个坐标系即 O1x1y1z1～

Onxnynzn 分别对应各传感器自身的坐标系，这些坐

标系的姿态决定了各传感器测量数据的方向。
 
 

(a)  坐标系示意

(b)  测试现场
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图 2    参考坐标系和传感器坐标系的相对位置关系

Fig. 2    Relative  position  relationship  between  the  reference
coordinate system and the sensor coordinate system

由于采集过程中 n 个传感器同时工作，在任意

时刻 t，编号为 i 的传感器的测量数据可表示为

Fit = [Fxi Fyi Fzi]T。 (1)

式 (1)包含了在 t 时刻传感器 i 采集到的三向

力数据，将其变换到参考坐标系下，有

Fitref = Mi[Fxi Fyi Fzi]T， (2)

式中，Mi 为 3×3旋转矩阵，采用不同的 M对所有

传感器的全部时域数据进行变换，即可获得参考坐

标系下的各接口处的微振动数据。一般情况下，

M=RxRyRz， (3)

式中，Rx、Ry、Rz 分别为由传感器坐标系按 z–y–x 顺

序旋转至参考坐标系时分别绕 x、y、z 三轴旋转的

变换矩阵：

Rx =

■||||||||■ 1 0 0
0 cosϕ -sinϕ
0 sinϕ cosϕ

■||||||||■，Ry =

■||||||||■ cosθ 0 sinθ
0 1 0

-sinθ 0 cosθ

■||||||||■，
Rz =

■||||||||■ cosψ -sinψ 0
sinψ cosψ 0

0 0 1

■||||||||■， (4)

其中 φ、θ、ψ 分别为绕 x、y、z 三轴旋转角度。 

2.2    变换算法的实现

虽然式 (3)和 (4)可以满足理论上的计算要求，

但在实际工程应用中直接采用这 2个公式进行计

算则会出现两个问题：一是式 (4)中参数为绕坐标

轴旋转的角度，不易测量和应用；二是对于所有不

同姿态的传感器坐标系和参考坐标系都需要单独

计算变换矩阵，工作量很大。

对于问题一，注意到测量中涉及的坐标系均为

处于正交姿态的右手系，因此，所有涉及的坐标系

姿态种类有且仅有 24种，如图 3 所示，其中 x、y、

z 轴分别标为红、绿、蓝色。同时，由于正交关系，

式 (4)中 φ、θ、ψ 的取值均限定为 0°、90°、180°和

270°，所以可先计算几个特定的旋转矩阵再进行变

换，避免每次计算都对 φ、θ、ψ 的值进行测量。
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图 3    三维空间中所有坐标系姿态

Fig. 3    All coordinate attitudes in three-dimensional space

对于问题二，即使考虑到只有 24种坐标系姿

态，直接进行两两之间的变换也需要预先计算和存

储 242=576个矩阵，这大大提高了算法的实现和后
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续维护工作难度，为此，本文提出了以下 2种变换

算法。 

2.2.1    两步变换算法

两步变换算法采用一个中间坐标系作为过渡，

对于在坐标系 Oxyz 下坐标为 [Fxi Fyi Fzi]
T
的向量，

其在参考坐标系下的坐标可以表示为式 (2)，引入

过渡坐标系 Ojxjyjzj，式 (2)可改写为

Fitref = M j Mi j[Fxi Fyi Fzi]T， (5)

式中：Mij 为坐标系 Oixiyizi 变换至 Ojxjyjzj 的变换矩

阵；Mj 为坐标系 Ojxjyjzj 变换至参考坐标系的变换

矩阵。

使用两步变换算法，需要提前计算和储存的变

换矩阵仅有 Mij 和 Mj。由于无论传感器坐标系和

参考坐标系如何变化，总能选择固定的 Ojxjyjzj 作为

过渡，所以需要计算和存储的矩阵总数下降为

48个；但相应地，在处理数据的过程中，原本调用

预先存储的矩阵进行一次乘法运算即可完成的计

算现在则需要两次，从而影响了计算的速度，这部

分将在 2.3节进行分析。 

2.2.2    多步变换算法

为进一步优化需要提前计算和存储的矩阵数

目，注意到图 3 中所有坐标系姿态都可以从一个固

定的坐标系 Oixiyizi 经过绕 x 轴旋转±90°、绕 y 轴旋

转±90°和绕 z 轴旋转±90°变换得到，记这 6种变换

分别为Mx、Mx′、My、My′、Mz、Mz′，如果有坐标系的

排列方式 ■||||||||||■||||||||||■

O1x1y1z1
O2x1y1z1

...
O23x23y23z23
O24x24y24z24

(6)

满足 ■||||||||||■||||||||||■

v2 = MA1v1
v3 = MA2v2

...
v24 = MA23v23
v1 = MA24v24

， (7)

其中，MAi ∈{Mx, Mx′, My, My′, Mz, Mz′}，vi 为向量 v
在坐标系 Oixiyizi 下的坐标表示，则通过式 (7)可以

描述在任意两坐标系之间的变换。

满足式 (7)的组合有多种，本文仅选取其中一

种进行介绍。

图 3中坐标系按照编号 1～24进行排列，即组

成一个满足式 (7)的组合，对于这个排列，有

MAi ∈ {Mx,M′x,Mz,M′z}。 (8)

在此基础上采用多步变换算法，见图 4。
 
 

vj=vi

vj=MAj-1MAj-2
... ...Mi+1Mivi

vj=MAj-1MAj-2
...MAi+1MAivi

j=i j＜i

j＞i

判断j与i
的关系

输出：vj

输入：参考坐标系编号j，
传感器坐标系编号i，

MA1MA24

传感器坐标系下向量坐标vi

 
图 4    多步变换算法

Fig. 4    Multi-step transformation algorithm

理论上，使用多步变换算法只需要预先计算并

存储 Mx、Mx′、My、My′、Mz、Mz′中的 3个矩阵即可，

但为使变换方法具有一定规律性而方便应用，本节

中采用了包含 4个矩阵的排列方式。尽管多步变换

算法在预先计算和存储的矩阵数量方面进行了优

化，但也增加了数据处理过程中的计算量，这一影

响也将在 2.3节中进行分析。 

2.3    算法对比与分析

如果不考虑参考坐标系和传感器坐标系重合

的情况，那么采用直接变换算法需要 1次计算，两

步变换算法需要 2次，而多步变换算法需要 1～

23次。在相同软硬件环境下，采用 3种算法的运算

效率对比如表 1所示，其中多步变换算法的总运行

时间取最复杂情况，即计算 23次的总时间。可见：

直接变换、两步变换和多步变换 3种算法需要预先

计算存储的矩阵数量依次减少，而处理数据时的计

算量和计算时间相应增加。考虑到计算次数增加导

致的总运行时间增加为 μs级，在整个数据处理过

程中几乎没有影响，因此采用多步变换算法，通过

增加计算次数显著降低存储内容更为合适。
 
 

表 1    3种算法对比

Table 1    Comparison of three algorithms
 

项目 直接计算 两步变换 多步变换
需要预先计算
存储的矩阵个数

576 48 3～6

处理时计算次数 1 2 1～23
总运行时间/μs 4.0 4.6 226.3
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3    空间力合成理论

利用第 2章的算法获得参考坐标系下的传感

器数据后，为获得模块质心处的合力及合力矩数

据，需要进一步进行空间力合成计算
[12]
。

t i在 时刻，传感器 采集到的三向力数据变换到

参考坐标系下可表示为

Fitref = [Frxi Fryi Frzi]T。 (9)

设传感器 i 的坐标为

Pi = (xi,yi,zi)， (10)

载荷模块质心坐标为

P0 = (x0,y0,z0)。 (11)

Fitref则 在质心处产生的扰动力为

Fi = [Frxi Fryi Frzi]T， (12)

扰动力矩为

Mi = r×Fitref， (13)

r =P0 Pi= (xi− x0,yi− y0,zi− z0)其中 。

由式 (12)和式 (13)可得，传感器 i 采集到的扰

动力在质心处的扰动为

F0i= [Fi Mi]T。 (14)

鉴于空间载荷的微振动量级很低，测试时结构

处于小变形范围内，符合线性叠加原理，此时质心

处的总扰动为

FT =

■|||||■ n∑
i=1

Fi

n∑
i=1

Mi

■|||||■。 (15)

对每一个时间点 t 计算对应的 F值，即可获得

质心扰动力的时域数据。 

4    实验验证
 

4.1    实验简介

为验证空间力合成理论在微振动测试中的有

效性，采用 4个与星冕仪微振动测试中相同型号的

传感器搭建一个测力平台，用于测量稳态振源的微

振动；应用式 (9)～(13)对测量数据进行处理，得到

三方向力和力矩分量输出；将计算结果与现有测力

台测量相同振源的结果进行比较，计算相对误差。

为确保不引入额外误差，分别在两个测力台上测量

相同振源（附带转接工装）的振动，采集参数的设置

相同，各采集 4组数据，取其平均值作为输出结

果。由于星冕仪采用 8～300 Hz频段内均方根（RMS）

值作为微振动验收指标，所以本实验亦采用 RMS
值作为主要验证指标，同时考察六分量输出的频谱

并计算测量频率及峰值的相对误差。

图 5所示为实验搭建的测力平台，4个传感器

采用正方形阵列布置，两相邻传感器中心距为

200 mm。作为参考标准的测力台如图 6所示，其型

号为 Kistler 9255C，主要技术参数见表 2。
 
 

Lz

Lx

Ly
O

 
图 5    实验用测力平台（附带振源）

Fig. 5    Experimental  force  measurement  platform  with
vibration source

 
 

力传感器

载荷安装面

信号输出

底面 (安装于基础上) 
图 6    Kistler 9255C测力台

Fig. 6    Kistler 9255C measurement platform
 
 

表 2    Kistler 9255C主要技术指标

Table 2    Main technical indicators of Kistler 9255C
 

指标名称/单位 方向 数值

测量范围/kN
Fx, Fy -30～30

Fz -10～60

标定范围/kN
Fx, Fy 0～30

Fz 0～60

标定部分范围/kN
Fx, Fy 0～3

Fz 0～6

过载/kN
Fx, Fy -36, 36

Fz -12, 72
阈值分辨率/N <0.01

灵敏度/(pC·N-1)
Fx, Fy ≈-7.9

Fz ≈-3.9
线性度（所有范围）/%FSO [-0.5, +0.5]
滞后（所有范围）/%FSO ≤0.5

串扰/%
Fz→Fx, Fy [-1, +1]

Fx→Fy [-2, +2]
Fx, Fy→Fz [-2, +2]
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振源为偏心转子，其基频为 85.5 Hz，安装于测

力台面偏心位置，其质心与测力台中心 O 的距离

为：Lx=Ly=62.5 mm，Lz=25.0 mm。由于本实验旨在

进行理论验证，无需高精度测量，故被测转子采取

了开环控制策略。

实验中选择测量平台的上台面中心点作为合

成后力与力矩的输出点，9255C可以直接输出待测

的六分量数据 (Fx, Fy, Fz, Mx, My, Mz)，而搭建的实

验平台则需要采集 4个传感器的数据并对其进行

变换和合成，具体计算过程见图 7，实验中 4个传

感器的 12通道原始输出数据见图 8。
 

 

依据传感器坐标和参考坐标系计算坐标变换矩阵M1~M4

采集t时刻传感器1~4的输出Fx1~Fz4

使用M1~M4对Fx1~Fz4进行变换，得到参考坐标系下Fx1~Fz4

i=1

4

t时刻三向F=∑Fi

i=1

4

否
采集序列结束？

是

傅里叶变换&进一步分析

t=t+1/Fs

t时刻三向M=∑r×F

获得F、M的时域数据

 
图 7    实验用测力平台的测量数据计算过程

Fig. 7    Data  calculation  process  of  experimental  force
measurement platform
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图 8    四传感器输出原始数据（经傅里叶变换）

Fig. 8    Raw output of the four sensors via Fourier transform
 
 

4.2    结果及分析

两个测力台输出的六分量数据经 8～300 Hz
滤波后如图 9所示，可见各个方向扰动力频率集中

在转子转动的基频、二倍频和三倍频处，6个通道

峰值相对标准测力台的测量误差见表 3。
对于振动频率，本实验所搭建的测力台配合本

文所提算法能完全满足测量要求，测量结果误差在

1%以内，6个通道的振动频率可以很好地反映在

频谱图上；但对于单个频点的峰值，目前的测量系

统存在较大误差，这主要是由于转子振源采用开环

控制，转速不稳定所致。以六分量中的 Mz 输出为例，

图 10给出了 Kistler 9255C上 Mz 的输出，4次测量

中，转子在三倍频处的振幅测量值的离散系数达到

0.08，表明转速不稳定对测量结果有显著影响。
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图 9    两测力台测量结果对比

Fig. 9    Comparison  of  the  results  from  two  measurement
platforms

除转子本身问题之外，其他可能导致测量误差

的因素有：
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1）实验搭建的测力平台没有进行定标。本实验

主要目的为验证坐标变换算法和空间力合成理论，

因此未使用标定等软件手段处理测量结果。
  

表 3    峰值相对误差

Table 3    Peak relative error
 

各向分量 基频/% 二倍频/% 三倍频/%
Fx 10.28 1.19 18.98
Fy 5.64 1.95 9.37
Fz 11.56 17.88 15.07
Mx 19.59 5.78 15.65
My 3.71 7.64 4.34
Mz 11.48 13.30 19.63

2）高度轴的影响。为降低数据采集系统的通道

数，Kistler 9255C型测力台未考虑振源与传感器安

装平面之间的垂向距离，导致计算结果存在一定

偏差。

3）背景噪声的影响。由于转子本身扰动力较

小，实验环境中的本底噪声也会对测量结果产生一

定影响，如图 10所示，除振源基频、2倍频和 3倍
频处的峰值外，整个频带上还存在微小噪声扰动。
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图 10    在 Kistler 9255C上进行 4次测量的 Mz 输出

Fig. 10    Mz output for four measurements on Kistler 9255C

进一步计算 6个通道分量的 RMS，结果见图 11，
相对误差结果见表 4。
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图 11    两测量平台的 RMS测量结果对比

Fig. 11    Comparison  of  RMS  results  between  two
measurement platforms

  

表 4    两测量平台的 RMS测量值相对误差

Table 4    Relative  error  of  RMS  values  between  the  two
measurement platforms

 

各向分量 Fx Fy Fz Mx My Mz
相对误差/% 2.44 0.53 3.66 2.55 7.15 6.73

由于 RMS表征的是信号的功率水平，从而减

小了振源不稳定带来的影响，其测量精度高于峰值

频点振幅测量精度：三向力测量相对误差在 4%以

内；三向力矩测量相对误差在 8%以内，比力的测

量结果误差大，这是由于传感器定位安装偏差和合

成目标点坐标的计算误差导致的。对于大多数常规

测量需求而言，这样的误差范围是可以接受的。为

进一步提升力矩测量精度，可以考虑提升传感器安装

定位精度，或将振源 z 轴高度数据纳入计算过程。

综上所述，囿于现有实验条件，虽然实验结果

仍有一定误差，但足以证明空间力合成理论在工程

应用中的有效性。 

5    结束语

本文依托中国巡天望远镜星冕仪载荷的地面

微振动测试任务，为多传感器数据的变换和合成提

供了理论和算法支持，并通过实验进行了验证。实

验结果显示，测量振源的频率误差小于 1%，力和力

矩的 RMS误差分别在 4%和 8%以内，从而验证了

空间力合成理论的有效性；但峰值频点处的振幅误

差较大 ，最大误差出现在 Mz 三倍频处 ，达到

19.63%，这主要是由于振源不稳定和测力台未经标

定等因素的共同结果。在实际工程应用中，可以通

过标定来提高测量精度，减小误差。

虽然本文提出的测量方案和数据处理方法是

在星冕仪平台上开发的，但该方法同样适用于其他

大型卫星载荷的地面微振动测试，以及指导并验证

微振动隔振设计。此外，在测量六分量 RMS的实

验中，由于传感器定位精度的问题，传感器间距不

参与计算，所以 Fx、Fy、Fz 测量结果精度高于 Mx、

My、Mz 测量精度。但在实际工程应用中，由于被测

模块尺寸较大，传感器间距相较本实验更大，所以

在相同定位精度下，力矩的测量精度有望进一步提

升，从而使测量结果更加真实可靠。
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