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摘要：激光干涉测量广泛应用于各类空间引力波探测任务中，星间激光链路的超精稳指向控制是确保测量精度的

关键技术。受地面复杂环境噪声及动力学模拟条件的制约，开展指向抖动抑制方法的在轨等效实验验证面临着显

著挑战。研究提出了一种基于混合实时仿真技术的地面半物理验证方法，将物理系统、航天器动力学、载荷模型及

空间环境扰动等纳入统一框架考虑。在此基础上，基于 H∞ 鲁棒控制方法设计了指向控制器，搭建了半物理实验系

统并开展实验验证。实验结果表明，该系统能在动力学模拟的条件下实现 1 mHz-0. 1 Hz 频段内对激光指向抖动最

大约三个量级的有效抑制，在大气环境下，激光干涉链路指向抖动控制精度达 3 nrad/ Hz  。研究工作验证了基于

动力学等效模拟的半物理实验验证思路，设计的实验系统架构具有较好的拓展性，未来可进一步支撑激光链路构

建全过程的研究与验证。
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引言

空间引力波探测是当前基础物理与天文学领

域的重要研究方向，致力于探测频率范围为中低频

的引力波信号。中国科学院于 2016年提出的“太极

计划”［1-4］、中山大学提出的“天琴计划”［5-6］以及欧空

局提出的 LISA 计划［7-8］均采用三星编队组成空间大

尺度干涉仪系统的方案，通过精密光干涉测量技术

敏感由于引力波信号引起的航天器间自由漂浮检

验质量间的距离微小变化，因此，星间激光链路的

建立与高精稳维持是满足科学测量需求的前提和

保障。由于空间引力波探测任务指标要求极高，链

路构建难以直接完成，一般采用高低精度传感器逐

级切换的控制方案［9］。在任务实施前对链路控制方

案进行详细的仿真分析，开展关键载荷在环的地面

半物理试验验证，是有效降低工程风险并辅助优化

任务方案的关键手段。

当前，针对建链过程中的光束扫描捕获策略与

精稳指向控制方法，已开展了大量研究与验证工

作。Zhang等［10］提出了一种适用于空间重力测量任

务的双向扫描捕获方案，有效缩短了平台不确定性

下的建链时间；Wang等［11］提出了基于一维超前角指

向机构（point-ahead-angle mechanism， PAAM）辅助

的光束扫描技术，以实现多颗卫星间多条链路的同

步捕获；付鹏等［12］针对卫星激光通信中的探测器缺

陷问题，提出了一种短波红外高精度光斑质心定位

模型；陈少杰等［13］简述了空间激光通信中精跟踪系

统的组成和控制结构，分析了捕获、跟踪、瞄准系统

精跟踪探测器使用质心算法进行信标光斑定位时

的误差来源；王旭等［14］在典型光通信终端的传统精

跟踪系统的基础上，采用非支配排序遗传算法 II得
到全局最优控制器参数，实现了精跟踪系统智能搜

参方法。

在星间激光链路构建过程的仿真分析与实验

验证方面，针对GRACE-FO等高精度重力测量任务
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及 LISA 空间引力波探测任务，Wuchenich 等［15］搭建

了地面光学演示系统，验证了用于GRACE-FO的星

间激光链路捕获方案。Zhao 等［16］提出了一种描述

跟踪误差的动态模型，并通过固定位置跟踪和运动

跟踪两个实验验证了激光跟踪性能。Cirillo等［17］针

对 LISA 空间引力波探测任务建立了完整的星间激

光捕获算法体系，并完成了全链路的纯数字模拟评

估。Robertson 等［18］搭建了设计要求的 LISA Path⁃
finder 飞行光学平台，并开展了核心光学系统的实

验测试。面向国内“太极”与“天琴”空间引力波探

测任务，Gao 等［19-20］提出了一种基于四象限光电探

测器（quadrant photodiode， QPD）差分功率传感信号

的快速、高精度、全自动捕获方案。姚鑫等［21］搭建

了一套基于锁相应答机制的小型激光干涉仪，通过

数据后处理方式抑制光学锁相噪声的可行性。

Wang等［22］针对“太极计划”开展了星间激光干涉的

半物理仿真测试，完成了涵盖星间激光链路构建、

星间测距干涉测量以及空间环境模拟三大核心环

节的实验测试。张子恒等［23］进一步探讨了太极计

划通过激光链路实现星间时钟噪声传递及激光通

信的需求、原理、方法，分析了二者的耦合关系。此

外，Cui等［24］对激光指向抖动噪声进行了建模分析，

并通过地面实验系统验证了激光指向抖动噪声抑

制的必要性。赵梦阳等［25］实现了太极计划方案中

星间激光链路的捕获指向一体化地面仿真实验流

程。Hu等［26］通过控制接收激光束的光学特性，模拟

了长距离传播效应，并在此条件下实现了激光链路

捕获过程的实验验证。

综上所述，在星间激光链路构建方案和控制理

论方面，众多学者已开展了大量研究工作，当前研

究更多聚焦于链路构建过程的地面实验验证方法。

然而，现有星间激光链路地面验证多为纯光学链路

静态模拟，或仅从运动学层面进行模拟，导致航天

器动力学、控制仿真与载荷模拟间相互割裂，尚未

实现“航天器姿态动力学-光学载荷-控制器”全闭

环的在轨等效实时在环验证，难以满足地面多源复

杂噪声耦合下光链路控制方法的评估需求。为解

决地面重力环境下的航天器在轨动态模拟难题，岳

承磊等［27］基于气浮平台构建了引力波探测卫星地

面仿真系统，针对天地动力学一致性开展了深入分

析。Ren等［28］创新性地设计了五自由度动力学等效

模拟平台，并系统建立了天地系统间的动力学相似

性关系。此类方案基于重力配平的基本思想实现

在轨飞行状态模拟，但受限于气浮轴承排气、地面

微振动、执行机构不稳定等客观因素引起的寄生噪

声，在 1 mHz–0. 1 Hz 敏感频段内的本底噪声难以

压制，支持开展超高精度干涉测量的实验验证具有

一定挑战，同时存在系统结构复杂，实验环境需求

高等问题。

针对以上问题，综合考虑动力学在环的实验需

求与方案的易实施性，研究基于动力学再现的高相

似模拟原理［29］，结合混合实时仿真技术［30］，设计了

将航天器姿态动力学、载荷模型及环境扰动纳入统

一框架考虑的激光干涉链路超精稳指向控制地面

实验方案，克服了现有地面实验难以开展闭环动力

学等效验证的局限。首先，研究建立了包含航天器

姿态动力学、微推力器动态特性、测量系统及航天

器平台扰动噪声在内的数学模型，深入分析了多源

噪声在指向过程中的传播机理。基于该理论模型，

本文设计并搭建了由载荷模拟系统与航天器姿态

模拟系统构成的半物理实验平台，通过六足位移台

与压电台的协同控制，在地面环境中实现了对航天

器在轨姿态及空间复杂扰动的精准复现与载荷数

字模型的实时接入。本文针对空间引力波探测任

务测量频段内（1 mHz-0. 1 Hz）的扰动抑制需求，分

析了影响指向抖动精度的主要因素，基于 H∞ 控制理

论设计了超精稳指向控制器并开展半物理实验验

证。实验结果表明，在地面环境下，本文提出的方

案可以实现对航天器在轨姿态动力学特性的精确

复现及激光指向抖动的有效抑制。在 1 mHz-0. 1 
Hz 频段，残余指向抖动ASD达 3 nrad/ Hz  （等效为

望远镜前指向精度），实现了星间激光指向的动力

学在环验证，为光链路的地面试验验证提供了一种

切实可行且具备高扩展性的解决方案。

本文后续内容安排如下：第一章介绍在轨超精

稳指向控制原理并建立包含航天器姿态动力学、微

推力器、测量系统及扰动噪声在内的系统模型；第

二章阐述地面半物理验证系统的总体设计方案，并

完成激光指向控制器设计与数值仿真验证；第三章

基于半物理实验平台开展激光链路指向抖动抑制

实验并对结果进行分析；第四章总结全文并提出

展望。

1 在轨指向控制原理与系统建模 

空间引力波探测任务要求星间激光链路在科

学测量模式下实现望远镜前优于 10 nrad/ Hz  的超
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精稳指向，该指标的实现依赖于以航天器姿态为被

控对象的闭合控制回路，如图 1（a）所示。在该控制

回路中，QPD 探测器采集两路激光的差分干涉信

号，通过差分波前传感技术（differential wave-front 
sensing， DWS）解算俯仰（Pitch）和偏航（Yaw）两个

自由度的角度偏差；超精稳控制器依据偏差实时计

算微推力器的推力指令；微推力器驱动航天器本体

姿态转动，修正激光发射方向，从而形成闭合的超

精稳指向控制回路。该控制方案的核心难点在于：

目标抑制频段处于中低频域，控制性能对航天器姿

态动力学特性、微推力器动态响应、测量系统时延

以及多源扰动的耦合关系均极为敏感，需要对上述

各环节建立准确的模型方能实现有效的控制器

设计。

将上述在轨控制方案移植至地面开展等效验

证，需重点应对以下三方面挑战：（1）重力环境差异

——地面重力场使航天器无法自由飘浮，需借助等

效机制在地面复现在轨姿态动力学；（2）噪声环境

差异——地面振动、气流等环境扰动的本底噪声远

高于太空，直接干扰敏感频段内的指向测量；（3）闭

环等效问题——在轨时航天器动力学、光学载荷与

控制器形成完整闭环，地面实验需同时复现三者的

耦合关系，方能实现有效的在轨等效验证。为解决

上述挑战，本章针对控制回路中的关键组件分别建

立数学模型，包括：反映动力学等效基础的航天器

姿态动力学模型、描述执行机构特性的微推力器模

型、刻画传感器链路的测量系统模型，以及表征地

面噪声环境和在轨扰动特性的噪声模型，为后续地

面半物理验证系统的设计与控制器的实现奠定理

论基础。

首先定义航天器姿态建模所需的坐标系。图 1
（b）给出了“太极计划”星座简图，定义了建模所需

要的坐标系：其中，C为航天器编队坐标系，S为航天

器本体坐标系，O1，，O2分别为两个望远镜以质心为

原点的坐标系。在轨航天器姿态动力学由刚体欧

拉方程描述［31］，完整方程包含静电悬浮力矩、惯性

力及轨道运动耦合项。在地面实验中，实验主要开

展航天器本体的姿态指向控制，忽略静电悬浮力相

关项；此外，惯性力及轨道耦合项受限于地面重力

环境与模拟机构的物理约束，难以直接复现。基于

动力学相似性再现原理，在不损失典型动力学特性

的前提下，将航天器在轨姿态动力学简化为如下双

积分器模型［29］：

ω̇SI =  J  -1
s  MT +  J  -1

s  Ds， （1）
其中，ɷɷSI为航天器的惯性角速度在航天器坐标系下

的投影，JS表示航天器（包含内部的望远镜）的转动

惯量张量，MT表示由航天器推力器所产生的合力

矩，DS表示作用在航天器上的扰动力矩。

在航天器姿态动力学模型的基础上，沿控制回

路信号流方向，进一步对执行机构和测量系统进行

建模。微推力器建模为带有指令延迟的二阶系统，

参数取 ωn=6. 8965、ζ=0. 7，对应响应时间 0. 621 s、
动态超调量 4. 6%，符合典型空间引力波任务的微

推力器性能需求［32］；推力器噪声采用文献［33］的功率

谱模型建模。测量系统由 QPD 探测器与相位计组

成，采用 DWS 技术测量角度偏差，参考文献［24］可将

测量系统近似为低通增益环节（TPM =0. 016，KQPD =
1）。考虑实验设备的实际情况，建模过程中系统的

总延时设置为100 ms。
上述航天器动力学、推力器和测量系统模型描

 

a b

QPD 

detector

Disturbance

 ϑ 

dsc

Spacecraft

fsc

Phase

Meter

DWS

SC 

Attitude

Controller

Thruster

Measurement

System
SC2

S32

S12

S22

SC3

S33

S13

S23

S31

S13

S23

SC1

SC2

S32

S12

S22

SC3

S33

S13

S23

S31

S13

S23

SC1

C3

C1

C2

O12

O22

O23

O13

O21O11

图 1　在轨控制系统与动力学建模：（a）在轨超精稳指向控制框图；（b）航天器姿态建模坐标系

Fig.  1　On-orbit control system and dynamics modeling： （a） block diagram of the on-orbit precise-pointing control； （b） coordi‐

nate systems for the spacecraft attitude modeling
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述了控制回路各环节的理想特性；然而，地面实验

还需额外考虑两类噪声的影响，分别对应前述第一

和第二个地面验证挑战。针对地面噪声环境的差

异，为准确刻画地面实验中振动、气流扰动等环境

因素对测量系统的实际干扰特性，采用QPD探测器

对DWS角度信号连续采集 5000 s，经幅值谱密度分

析后，采用一阶传递函数近似拟合得到地面环境噪

声传递函数，具体形式详见第二章式（8），该模型作

为控制器设计的扰动输入依据。

针对在轨动力学等效的挑战，除复现航天器姿

态动力学响应外，还需在地面同步注入航天器所受

的在轨外部扰动，以真实再现扰动作用下的姿态动

态。在空间引力波探测任务中，航天器平台抖动在

低频段会通过几何耦合直接转化为显著的光程倾

斜 耦 合 噪 声［34］，其 对 测 量 精 度 的 影 响 幅 度 远

超 PAAM 噪声与呼吸角效应，是主导噪声来源。结

合空间引力波探测任务实际，将航天器平台抖动特

性［35］的模拟拓展至引力波探测最为敏感的低频段，

采用对原模型进行了频域延展与形式变换的航天

器噪声数值ASD模型［24］：

Sc ( f ) = 160
1 +  f 2 ⋅ é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú
ú
ú1 + ( )2.8 × 10-3

f

4
  

 ，（2）
其中，Sc（f）表示航天器平台抖动的幅值谱密度，f是
航天器抖动频率。

以上四类数学模型共同构建了激光指向控制

回路的完整描述框架，分别对应三大地面验证挑战

的核心物理机制。第二章将以此为基础，介绍地面

半物理验证系统的设计方案与H∞控制器的实现。

2 地面模拟系统与控制器设计 

2. 1　地面半物理实验系统设计　

基于图 1（a）所示的在轨超精稳指向控制架构，

本文设计了激光超精稳指向阶段的地面模拟系统，

将其主要划分为载荷模拟系统与航天器模拟系统

两部分，地面系统架构如图 2（b）所示。其中，载荷

模拟系统用于模拟激光链路指向中望远镜内部的

核心光路结构；航天器模拟系统通过二级六自由度

位移调整台实现微推力器模拟、空间环境扰动驱动

下的航天器在轨姿态动力学高精度再现，从而在地

面构建了多源扰动交叉耦合的物理测试基准，以实

现超精稳指向阶段控制系统的地面等效验证。

载荷模拟系统主要由光学器件，激光器，快反

镜（FSM），QPD 探测器，声光调制器（AOM），光纤准

直器（FC），相位计组成，如图 2（a）所示，具体的光路

传播路径如下：由激光器输出的 1064 nm 激光首先

经过光纤分束器被一分为二，随即进入 AOM。

在 AOM 的驱动下，两束光被分别加载不同的移频信

号，形成带有 1. 6 MHz 频率差的异地光束，随后经由

FC实现准直出射。其中一束光作为本地参考光，另

一束则作为发射至远端航天器平台的探测光束。

在接收端，入射的探测光束与本地参考光在分光棱

镜（BS）处合束并发生干涉，最终汇聚至 QPD 探测器

的光敏面上进行信号采集。

FSM 主要用于实验准备阶段的系统标定与光

路精密对准，确保初始光斑准确落在探测器中心，

在后续的闭环控制实验中则保持静止。由于地面

实验系统受限于有限的链路距离（约 3 m），光束传

输并未达到远场条件，若直接使用望远镜无法准确

复现实际在轨的远场波前特性。因此，本系统参考

相关地面模拟方案［25］，采用光阑来等效替代望远镜

系统。通过光阑小孔对光束进行截断，模拟了实际

星间链路中望远镜的接收过程，在近场实验环境下

实现了对远场接收的有效等效。在载荷模拟系统

的基础上，航天器模拟系统通过两级六自由度位移

机构实现航天器在轨动力学的高精度等效复现。

为实现星间激光指向过程的高精度地面等效

模拟，航天器模拟系统划分为航天器平台姿态模拟

单元与扰动模拟单元，模拟真实空间环境下航天器

的姿态调控过程及外部扰动的耦合影响，该姿态模

拟系统的总体架构如图 2（c）所示。其中，航天器平

台姿态模拟单元基于混合实时仿真的设计思路，数

字模型包含控制器、航天器动力学模型、执行器模

型以及外部扰动注入接口。实验过程中，数字模型

在上位机中持续运行，根据载荷模拟系统测量反馈

迭代计算控制指令，实时模拟航天器在控制作用下

的在轨动态并传输至六自由度压电位移台执行。

此外，扰动模型涵盖航天器抖动噪声，太阳光压等

空间典型扰动信号，上位机依据模型实时计算扰动

的时间序列数据，并将相应指令发送至六自由度位

移台执行，实现低频大幅值扰动的实时模拟，通过

两级六自由度运动平台的协同控制，有效克服了单

一执行机构在行程与分辨率间的性能制约，真实再

现了控制系统与外部环境低频扰动共同作用下的

航天器在轨动力学行为。初始对准阶段，通过调节

两端六足位移台姿态，使两束激光在光阑处形成满

足捕获阈值的光强分布，确保系统初始对准精度。
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在完成系统设计后，本章进一步结合实验平台的实

际传递特性，构建激光指向控制系统模型，并基于

混合灵敏度方法完成 H∞鲁棒控制器的设计与数值

仿真验证。

2. 2　激光指向控制器设计与仿真验证　

结合 2. 1节介绍的载荷模拟系统与航天器模拟

系统，本节构建激光指向控制系统的完整模型，并

在此基础上完成 H∞鲁棒控制器的设计与数值仿真

验证。如图 4（a）所示，采用内外环设计，外环由无

拖曳控制器依据DWS角度偏差计算控制指令，模拟

航天器在轨动态，得到压电位移台运动控制指令，

随后由压电位移台内部通过电阻应变片进行反馈

控制，实现在轨动力学的高精度再现。

控制系统包含压电台模型、航天器姿态动力学

模型 Gsc、传感器模型 GMeas和推力器模型 GThr，控制周

期为 200ms，考虑了如空间中航天器平台抖动、测量

噪声和推力器噪声等因素。为了设计等效的航天

器在轨控制器，下面将对图 4（a）中控制系统的各个

部分进行建模。航天器动力学的传递函数定义为：

Gsc =  1
s 2  ， （3）

基于扫频测试数据，辨识得到压电台的实际传

递函数为：

Gplant = s 2 +  34.04s +  0.07562
s 2 +  34.04s +  0.07563   ， （4）

考虑控制系统的目标控制带宽位于低频段（1 
mHz-0. 1 Hz），在此频段内，压电台的幅频特性高度

平坦，且相频特性无明显滞后，其动态特性的影响

在控制器设计频段内可忽略不计。因此，在后续的

控制器设计中，将压电台模型简化。

推力器模型主要模拟推力器的动态响应过程，

根据第一章系统建模中的推力器参数配置，定义其

传递函数为：

GThr = 47.562e-0.1s

s 2 +  9.655s +  47.562  ， （5）
由图3（a）可以得到该系统的开环传递函数为：
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图 2　地面模拟系统架构：（a）星间激光链路指向地面模拟系统光路图；（b）激光指向实现地面系统架构图；（c）航天器模拟系

统示意图

Fig.  2　Ground simulation system architecture： （a） optical layout of the ground simulation system for inter-satellite laser link 

pointing； （b） architecture of the ground simulation system for laser pointing control； （c） schematic of the spacecraft simulation 

system
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Gopen ( s) =  K∞ ( s) ⋅  GThr ( s) ⋅  GSC ( s) ⋅  Gplant ( s) ⋅  GMeas ( s) 
， （6）

推力器噪声和外部扰动噪声分别定义为NThr和

NExt，系统的总扰动定义为：

D total ( s) =  NExt +  (GSC Gplant) NThr + NMeas . （7）
地面环境噪声是控制器设计中的关键扰动输

入。采用 QPD 探测器对 DWS 角度信号连续采集

5000 s，经 ASD 分析后，采用一阶传递函数近似拟

合，得到两端平台的地面环境噪声传递函数：

Nmeas =  1
1.538s +  1  . （8）

为进一步量化控制器需要应对的实际扰动幅

度，图 3（a）（b）给出了在实验工作条件下（即六足位

移台按航天器姿态扰动模型持续注入低频扰动时）

OB2 与 OB1 两端平台 Pitch 与 Yaw 方向扰动输入噪

声的统计 ASD。该扰动由地面振动、气流扰动等环

境噪声与注入的航天器平台模拟抖动叠加构成，代

表了控制系统在实际工作条件下需要抑制的总扰

动量级，为灵敏度加权函数的频域整形设计提供了

实测依据。

基于以上控制系统模型，本节进一步采用H∞混

合灵敏度方法完成鲁棒控制器的设计，以实现目标

频段内的高效扰动抑制。星间激光链路指向控制

不仅要求在低频段（1 mHz–0. 1 Hz）具有极高的扰

动抑制能力，同时需要克服高频测量噪声及模型不

确定性，而 H∞ 混合灵敏度控制方法能够直接在频域

对系统闭环特性进行整形，是解决此类问题的有效

控制算法。混合灵敏度方法通过灵敏度函数 S（s） 
和互补灵敏度函数 T（s） 描述系统的抗扰性能与鲁

棒稳定性，前者衡量外部扰动对输出的影响，后者

衡量参考跟踪与噪声抑制性能。为实现期望的频

域闭环特性，引入灵敏度加权函数 （WS） 和补灵敏

度加权函数 （WT） 分别约束 S（s） 和 T（s） 的频域上

界。WS 的上界根据系统的性能指标、开环传递函数

特性以及外部扰动的频域特征综合确定，设计为低

通滤波器以在目标频段内提供充分的扰动抑制增

益；WT 的上界则根据测量噪声的频谱特性和鲁棒稳

定性要求确定，设计为高通滤波器以限制高频段的

闭环增益，防止测量噪声放大并保证系统对未建模

动态的鲁棒稳定性。通过使混合灵敏度成本函数

的 H∞ 范数最小化，确保 S（s） 和 T（s） 在全频段均低

于各自的设计上界。

受限于实际控制周期与执行机构的响应速度，

系统闭环带宽被约束在 0. 5 Hz 左右。在此约束下，

控制器设计着重优化 1 mHz-0. 1 Hz 敏感频带内的

扰动衰减特性，从而确保系统在低频段兼具足够的

干扰抑制增益与鲁棒稳定性，针对以上控制需求，

本文设计了相应的 H∞ 性能加权函数。控制器设计

所用到的WS和WT 为：

WS =  4 ( )s +  0.001 2

( )s +  2 2  ， （9）

 

a b

图 3　实验工作条件下扰动输入噪声ASD统计结果：（a）OB2平台 Pitch与Yaw方向扰动输入噪声平均ASD及波动范围；（b）

OB1平台Pitch与Yaw方向扰动输入噪声平均ASD及波动范围（图中实线为 10组独立实验的平均ASD，阴影区为实验间统计

波动范围，反映了干涉仪温漂效应、气流扰动等随机因素引起的不确定性）

Fig.  3　Statistical ASD of disturbance input noise under experimental working conditions： （a） average ASD and fluctuation range 

of disturbance input noise in Pitch and Yaw directions for OB2 platform； （b） average ASD and fluctuation range of disturbance in‐

put noise in Pitch and Yaw directions for OB1 platform （solid lines represent the average ASD across 10 independent experiments， 

and shaded areas represent the inter-experiment statistical fluctuation range， reflecting uncertainties caused by interferometer ther‐

mal drift， airflow disturbances， and other random factors）
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WT =  2 ( )s +  50 2

( )s +  2 2  . （10）
基于以上设计约束，采用 H∞ 混合灵敏度综合方

法设计了针对双轴的控制器，并进行控制器参数调

优，为便于地面实验系统的控制实现，采用Tustin方

法对控制器进行离散，离散化后的传递函数为：

K∞ ( z ) =
 35.535( )z +  0.6667 2( )z +  1 ( )z -  1 2( )z -  0.8209
( )z -  1 2( )z2 +  1.767z +  0.79 ( )z  2 +  1.251z +  0.4061

 . （11）
控制器混合灵敏度和补灵敏度如图 4（b）所示，

红色实线表示灵敏度函数 Sctrl，橙色虚线表示最大界

限 SSpec，灵敏度函数低于最大界限，表明控制器满足

噪声抑制的要求。蓝色实线表示补灵敏度Tctrl，紫色

虚线代表最大界限TSpec，补灵敏度低于最大界限，表

明控制器满足动态特性要求。

随后，研究构建了激光指向抖动抑制系统的数

值仿真模型，开展了闭环控制仿真实验，实验结果

如图 4（c）所示。图中黄色与红色曲线分别表征理

论噪声扰动及理论控制效果，显示控制器在理论层

面上能够有效抑制指向抖动。紫色与绿色曲线分

别对应仿真环境下的噪声扰动与控制响应，结果表

明控制器对噪声实现了最高约三个数量级的抑制。

此外，蓝色曲线代表的理论推力器噪声幅值远低于

其他噪声源，这证实了地面实验中的激光指向抖动

主要源于外界环境干扰与测量噪声。综上所述，仿

真结果与理论分析高度吻合，充分验证了控制器设

计的预期性能。在完成系统设计与控制器仿真验

证的基础上，下章将基于所搭建的半物理实验平台

开展实际闭环实验，对控制方案的有效性进行实物

验证。

3 超精稳激光指向地面模拟实验 

3. 1　实验装置　

本文搭建了如图 5所示的半物理实验平台。该

平台采用多级定位与隔振架构：两端六足位移台刚

性固定于气浮隔振光学平台上，压电偏转台置于六

足位移台之上，载荷模拟系统集成于压电台顶端，

从而构建起完整的收发激光链路。实验设备的关

键参数详见表 1。其中，压电台在俯仰和偏航自由

度上具备高达 80 nrad 的角分辨率，主要用于精细

指向调整，而六自由度位移平台则提供大行程运动

模拟能力，用于复现航天器在轨的姿态扰动。QPD 
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图 4　激光指向控制系统：（a）激光指向控制系统原理图；（b）控制器混合灵敏度和补灵敏度图；（c）控制器及扰动模型数值仿

真结果

Fig.  4　Laser pointing control system： （a） schematic of the laser pointing control system； （b） hybrid sensitivity and complementa‐

ry sensitivity of the controller； （c） numerical simulation results of the controller and disturbance models

7



XX 卷 红 外 与 毫 米 波 学 报

探测到的干涉信号首先经射频线缆传输至相位计

完成相位解调，解算出的角度数据随后通过 RS-
485 接口实时回传至上位机。最终，上位机利用 
DWS 信号处理算法对数据进行二次解算，获取精确

的俯仰与偏航角度信息。基于该实验装置，本文依

次开展了系统参数标定实验及激光链路指向抖动

抑制闭环实验，对所提控制方案的有效性进行了全

面验证。

3. 2　标定实验　

本文采用单轴解耦测试法对 QPD 与平台运动

关系进行标定，即当其中一个方向运动时，其他方

向保持不变［26］。考虑到 QPD 探测器线性测量区间

及超精稳指向控制需求，标定过程中设定压电台步

进值为 10 μrad，运动范围为 ±100 μrad。在运动过

程中记录下 DWS 的角度测量值，通过一阶线性拟合

解算得到 OB1 端与 OB2 端在 Pitch 与 Yaw 方向的转

化系数如图 6（a）、（b）、（c）和（d）所示，具体转化系

数见表2。
3. 3　地面激光指向实验结果与分析　

实验首先完成两端平台的光路对准，随后通过

六足位移台结合航天器姿态扰动模型，以模拟在轨

航天器受到的低频姿态抖动。此时 QPD 测得的角

度数据为航天器平台模拟扰动与地面环境噪声叠

加的混合信号，构成了激光指向控制系统的实际扰

动输入，其统计 ASD 特性已在 2. 2 节图 3 中详细表

征。为准确评估控制系统的扰动抑制能力并排除

突发扰动的干扰，研究开展了 10组独立实验并对实

验结果进行了分析与讨论。

在针对 “太极计划”进行性能评估时，需充分考

虑光学系统的角放大特性对指向抖动传递的影响。

“太极计划”的光学接收链路采用了放大倍数为 
100 倍的望远镜系统以及放大倍数为 4 倍的 QPD 
前置成像系统，二者级联构成了约 400 倍的总角放

大倍率。因此，“太极计划”中要求的望远镜前为

10 nrad/ Hz  的超精稳指向指标，经光学系统传输

至 QPD 探测器时，其等效控制精度指标应换算为

4 μrad/ Hz。鉴于本实验系统采用光阑等效替代

表1　设备基本参数

Table 1　Basic parameters of the equipment

Device

Hexapod
（PUNA - S/N 23024-7）

Piezoelectric Platform（H64. XYZTR2S-C）

QPD Detector（GD4542-20M）

Parameter

Angular range of θX，θY，θZ axes/mrad
Minimum angular increment /μrad

Payload/kg
Angular range of θX，θY，θZ axes/mrad

Minimum angular increment /nrad
Step response time （1/10 stroke）/ms
Operating wavelength /nm

Diameter of photosensitive surface/mm
Quadrant gap /μm

3 dB bandwidth/MHz
Noise equivalent power density at 20 MHz /（W·Hz1/2）

Value

±191. 9
5

25
±1
80
40

1064
1. 2
≤40
≥20

≤4. 5 × 10-12

  

图 5　超精稳激光指向控制地面半物理实验装置：气浮隔振

光学平台上对称布置 OB1 与 OB2 两套载荷模拟单元，每套

单元由六足位移台、压电台及 QPD 探测器依次叠装构成；六

足台模拟航天器在轨姿态扰动，压电台实现精细指向调整；

QPD 采集DWS信号经相位计解调后回传上位机，形成闭环

指向控制回路

Fig.  5　 Ground hardware-in-the-loop experimental setup for 

ultra-stable laser pointing control： two payload simulation 

units （OB1 and OB2） are symmetrically mounted on an air-

bearing optical table， each comprising a hexapod stage for 

spacecraft attitude disturbance emulation， a piezoelectric plat‐

form for fine pointing adjustment， and a QPD detector for 

DWS； the DWS signals are demodulated by a phasemeter and 

fed back to the host computer to close the pointing control 

loop.

8



XX 期 李进伟 等：激光干涉链路超精稳指向控制地面验证技术研究

了望远镜，光路中未包含实际的大倍率望远镜组

件，因此，实验直接采用经放大倍率换算后的 QPD
前指向抖动精度（即 4 μrad/ Hz  ）作为系统控制性

能的评估基准，确保地面实验与在轨需求的一

致性。

图 7（a）、（b）和图 7（c）、（d）分别展示了 OB1 平
台和 OB2 平台在外部噪声扰动干扰下，施加控制

后 QPD 前激光指向抖动的 ASD 统计结果。图中红

色实线及其阴影区为未加控制的外部平均扰动噪

声的ASD及噪声波动，蓝色实线及其阴影区代表多

次实验中扰动抑制能力平均 ASD 及波动范围。实

验结果表明，控制器在 1 mHz–0. 1 Hz 的目标频段

内具备较好的扰动抑制性能，在 1 mHz、0. 01 Hz 和 
0. 1 Hz 处，OB1平台的Pitch方向平均激光残余指向

抖 动 ASD 为 3. 0 nrad/ Hz、122. 8 nrad/ Hz 和

8. 3 μrad/ Hz， 标 准 差 为 0. 9 nrad/ Hz、
9. 1 nrad/ Hz、0. 6 μrad/ Hz，OB2 平台的 Pitch 方

向平均激光残余指向抖动 ASD 为 3. 5 nrad/ Hz、
236. 1 nrad/ Hz 和 10. 1 μrad/ Hz，标 准 差 为

1. 6 nrad/ Hz、15. 6 nrad/ Hz、0. 6 μrad/ Hz。尽

管多次实验中不可避免地存在低频非平稳干扰，但

指向抖动抑制效果依然表现出了较好的一致性，验

证了所设计的控制器在敏感频段内的鲁棒性与抗

扰性能，实验结果与前文数值仿真结果在趋势与量

级上保持一致，实现了从理论分析到地面半物理实

验的闭环验证。

赵梦阳等［25］针对“太极”计划搭建的激光链路

地面模拟系统，首次实现了星间激光链路捕获指向

一体化的全流程半物理实验，验证了星间建链方案

的可行性，在“太极”计划的敏感频段内达到了优于

10 nrad/ Hz 的指向控制精度，为本研究提供了重

 

a

c

b

d

图 6　QPD角度-压电台转化系数标定结果：（a）OB1平台QPD Pitch方向与压电台 θY的转化系数；（b）OB1平台QPD Yaw方向

与压电台 θZ的转化系数；（c）OB2平台QPD Pitch方向与压电台 θY的转化系数；（d）OB2平台 QPD Yaw方向与压电台 θZ的转化

系数

Fig.  6　Calibration results of QPD angle-to-piezoelectric stage conversion coefficients： （a） conversion coefficient between the 

QPD pitch direction and θY of the piezoelectric stage on the OB1 platform； （b） conversion coefficient between the QPD yaw direc‐

tion and θZ of the piezoelectric stage on the OB1 platform； （c） conversion coefficient between the QPD pitch direction and θY of the 

piezoelectric stage on the OB2 platform； （d） conversion coefficient between the QPD yaw direction and θZ of the piezoelectric 

stage on the OB2 platform

表2　QPD 角度与压电台转角转化系数标定结果

Table 2　Calibration results of QPD angle-to-piezoelec⁃
tric stage rotation conversion coefficients

Platform
OB2

OB1

PYZ Rotation Axis

θY

θZ

θY

θZ

QPD Conversion Factor

-2898. 2rad/rad
-3785. 2rad/rad

2219. 0rad/rad
2981. 7rad/rad
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要的参考与指导。在此基础上，为进一步增强地面

验证的物理真实性，研究构建了包含航天器姿态动

力学、微推力器载荷模型及测量扰动模型在内的动

力学等效验证环境，相较于其开展的研究，本研究

在目标频段内未完全实现望远镜前 10 nrad/ Hz 的

指向精度指标，但在动力学环境更为复杂的条件下

实现了在目标频段内最高达三个数量级的噪声压

制效果。实验结果说明了动力学在环模拟方案的

可行性，表明系统一定程度上具备在地面实验中评

估在轨控制性能的能力，弥补了以往地面验证中动

力学环节缺失的短板。针对地面环境特有的残余

扰动，未来可通过设计干扰观测器等策略进行针对

性补偿，以进一步提升指向精度。

4 结论 

研究基于动力学相似性再现原理，提出了一种

面向空间引力波探测星间激光链路指向控制的地

面半物理实验验证方法，将物理系统、航天器动力

学、载荷数字模型及空间环境扰动纳入统一框架进

行建模与处理。研究完成了指向控制阶段的系统

建模，设计了基于宏微复合二级六自由度位移调整

机构的航天器运动模拟系统，并搭建了相应的星间

激光链路指向半物理实验验证平台。针对星间激

光指向中的低频扰动噪声，基于H∞ 混合灵敏度方法

设计了扰动抑制控制器，数值仿真结果表明，该方

法能有效抑制激光指向抖动。在此基础上，研究进

一步在半物理实验系统上开展了激光指向抖动抑

制实验，实验结果显示，在 1 mHz、0. 01 Hz和 0. 1 Hz
频率处，载荷模拟系统接收激光平均残余指向抖动

分 别 为 3. 25 nrad/ Hz、 179. 45 nrad/ Hz 和

9. 2 μrad/ Hz，在目标频段内实现了最高达三个数

量级的噪声压制。

研究开展的相关激光指向模拟实验与控制方

法研究，不仅为未来开展空间引力波探测任务中星

间链路构建全过程地面实验验证提供了关键技术

支撑，也可为其他空间激光通信与高精度激光测量

任务中的指向控制提供可借鉴的地面半物理实验

验证方案，具有一定的工程应用价值与科学研究

意义。
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Abstract： Laser interferometry is widely used in space-borne gravitational wave detection missions.  Precision pointing 

control of inter-satellite laser links is a key technology to ensure measurement accuracy.  Due to complex ground environ‐

ments and dynamic simulation conditions， achieving on-orbit equivalent verification of pointing jitter suppression meth‐

ods presents significant challenges.  To address this issue， we propose a ground-based semi-physical experiment method 

based on real-time hybrid simulation （RTHS）.  The physical system， spacecraft dynamics， payload models， and space 

environmental disturbances are integrated into a unified framework for consideration.  Furthermore， a pointing control‐

ler is designed using the H∞ robust control， and a semi-physical experimental system is developed for validation.  Experi‐

mental results demonstrate that under dynamic simulation conditions， the system achieves effective suppression of laser 

pointing jitter by up to three orders of magnitude within the frequency range of 1 mHz–0. 1 Hz.  In an atmospheric envi‐

ronment， the control accuracy of the laser pointing jitter reaches 3 nrad/ Hz .  This work validates the proposed techni‐

cal approach of dynamic equivalent simulation and provides an extensible architecture to further support the research of 

the entire process of laser link construction in the future.

Key words： space-borne gravitational wave detection， precision-pointing control， H∞ control algorithm， semi-physical 

simulation  
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