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摘    要：针对遥感敏捷卫星机动模式对地成像观测，分析挠性附件振动对卫星成像区域和质量的影响。首先利

用有限元法和拉格朗日法建立带挠性附卫星的动力学模型；然后通过星地几何法计算成像条带；最后分别选取

太阳同步轨道和地球同步轨道，以两个对称的太阳能帆板作为挠性附件，给出数值仿真结果。仿真结果表明，

卫星机动完成后，成像区域横滚方向与俯仰方向均偏差较大，导致成像区域错位；太阳帆板振动对成像区域的

影响随着其振动减弱而减弱，并逐渐趋于稳定。卫星轨道高度越高，扰动对于卫星成像区域的影响越大，需要

更长时间稳定自身姿态。
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Influence of spacecraft flexibility on imaging area
in space remote sensing
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(1. Beijing Institute of Space Long March Vehicle, Beijing 100076; 2. College of Aerospace and Civil Engineering, Harbin Engineer-
ing University, Harbin 150001, China)

Abstract: Aiming at the earth imaging observation of remote sensing agile satellite maneuvering mode, the influence of
flexible accessory vibration on satellite imaging area and quality is analyzed in this paper. Firstly, the dynamics model
of satellite with flexible appendage is established by using finite element method and Lagrange method; Then, the ima-
ging strip is calculated by satellite earth geometry method; Finally, the numerical simulation results are derived by se-
lecting the sun-synchronous orbit and geostationary orbit as examples, and using two symmetrical solar panels as flex-
ible  accessories.  The simulation results  show that  after  the satellite  maneuver is  completed,  the deviation between the
roll direction and the pitch direction of the imaging area is large, resulting in dislocation of the imaging area; The influ-
ence of  solar  panel  vibration on the imaging area decreases with the weakening of  its  vibration,  and tends to stability
gradually.  The higher the altitude of satellite orbit,  the greater the impact of disturbance on the satellite imaging area,
which takes longer time to stabilize the attitude.
Keywords: remote sensing satellite; imaging observation; flexible appendix; finite element method; Lagrange method;
agile satellite; imaging region; satellite earth geometry
 

天基遥感因其具有观测覆盖范围广、波段

多、全天时和全天候获取全球观测数据的独特优

势，在自然灾害监测、评估与预警等领域得到广
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泛地研究与应用[1-4]。近年来，随着光学遥感相机

分辨率的不断提升，成像条带变窄，遥感卫星应

用模式由被动推扫模式向主动机动成像模式方向

发展 [5]。该机动成像模式利用敏捷卫星的高姿态

机动特性，快速指向多个重点成像区域，对其实

施更高效和更精细化的成像观测 [6-8]。为了实现

快速机动成像，往往需要敏捷卫星以大角度和高

角速度进行姿态机动，这将激发挠性附件的强烈

动态响应[9]，并对成像区域和质量产生影响，尤其

对于高轨敏捷卫星，影响更为显著。因此，研究

大角度和高角速度机动下挠性附件对卫星成像区

域和质量的影响具有重要价值。

目前国内外学者针对挠性航天器研究主要集

中在姿态控制挠性附件的力学参数辨识方面，文

献 [10-11] 分别对姿态控制与挠性附件的力学参

数辨识进行了详细的文献综述，仅有少量文献研

究航天器姿态对成像区域和质量的影响。贾桂敏[12]

提出了三轴姿态变化时三线阵 CCD 相机成像像

移数学模型，研究了姿态变化对成像像移的影

响。周伟敏 [13] 建立了完备像移模型并提出了一

种路径规划以减弱挠性附件振动对像移的影响。

尉文龙 [14] 研究了卫星势能和地球引力的共同作

用所产生的摆动现象对 CCD 相机的成像效果影

响。吴亮等 [15] 分析了在不同视角下偏航、俯仰、

横滚 3 个方向的姿态误差对 SAR 成像质量产生

的影响。张普中 [16] 研究了带挠性附件卫星平台

振动对成像性能的影响。

上述的研究并未涉及和分析敏捷卫星机动模

式下挠性附件对成像区域和质量的影响，而该模

式为实际工程发展的主要应用模式。

针对以上问题以及工程发展的需求，本文以

敏捷卫星为研究对象，分别建立挠性附件的有限

元模型和带挠性附件卫星刚柔耦合动力学模型，

分析机动后挠性附件对成像区域和质量产生影响。 

1   挠性附件有限元模型

Ω θx θy

本节采用有限元法中的模态叠加法建立挠性

附件的动力学方程。考虑到航天器的挠性附件多

为薄板结构，例如大型太阳能帆板。因此，本文

假设挠性附件为薄板结构，采用 4 节点四边形单

元对其进行离散。每个节点为 3 个自由度，分别

为扰度 ，绕 x轴转角 和绕 y轴转角 ，单元节点

位移可表示为

ue =
[
w1 θx1 θy1 · · ·w4 θx4 θy4

]T
ue式中 为单元节点位移向量。

利用形函数插值，单元内一点位移可表示为

w = Nue

N =
[
Ni N j Nl Nm

]
Ni N j

Nl Nm

式中： 为形函数矩阵， 、 、

和 的具体表示式为
Ni =

X1Y1

16
[X1Y1−X2Y2+2X1X2+2Y1Y2 2bY1Y2−2aX1X2]

N j =

X2Y
16

[X2Y1−X1Y2+2X1X2+2Y1Y2 2bY1Y22aX1X2]

Nl =

X2Y2

16
[X2Y2−X1Y1+2X1X2+2Y1Y2 −2bY1Y22aX1X2]

Nm =

1
16

X1Y2[X1Y2−X2Y1+2X1X2+2Y1Y2 −2bY1Y2−2aX1X2]

X1 X2 Y1 Y2其中 、 、 和 为中间标量，其具体表达式为

X1 = 1− τ
a

X2 = 1+
τ

a

Y1 = 1− υ
b

Y2 = 1+
υ

b
τ υ其中 和 分别表示单元坐标系。

利用一般有限元法可得挠性附件单元的动力

学平衡方程为
Meüe(t)+Keue(t) = f e(t)

ue(t) f e(t)

Me Ke

式中： 为单元节点位移向量； 为单元节点

外载荷向量； 和 分别为挠性附件单元质量阵

和刚度阵，其具体表达式为

Me =
w

Ve

ρNTNdV

Ke =
w

Ve

BT DBdV

ρ D B式中： 为密度； 为弹性矩阵； 为形函数矩阵的

导数阵。

通过组装所有单元矩阵并消除固定自由度，

可得到挠性附件的动力学平衡方程为[17]

Mü(t)+Ku(t) = f (t) (1)
(t)

(t)
式中：M 和 K 分别结构的质量阵和刚度阵；u 和

f 分别为节点位移向量和载荷向量。

Ωi Φi

对式（1）求解其广义特征值问题，得到特征

值 和特征向量 ，引入系统阻尼矩阵，并将其转

化为模态坐标描述下的振动平衡方程为[13]

η̈(t)+Cηη̇(t)+Ωη(t) = Q (2)
η(t) =

[
η1(t) η2(t) · · · ηn(t)

]T
Φ = [Φ1 Φ2 · · · Φn] Ω = diag[Ω2

1 Ω
2
2 · · ·

Ω2
n] Q =ΦT f (t) Cη = diag[2Ω1ξ1

2Ω2ξ2 · · ·2Ωnξn] ξi

式中： 为模态坐标向量；

为模态矩阵；

； 为 广 义 力 向 量 ；

， 为结构阻尼比；n为模态阶数。

式 (2) 为互相不耦合的二阶微分方程组，对其

进行求解，并利用模态叠加法，可得到每个节点

的位移响应为
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u(t) =
n∑

i=1

ηi(t)Φi
 

2   带挠性附件卫星刚柔耦合动力学
模型

本节综合考虑带挠性附件卫星平动和转动建

立其刚柔耦合动力学模型。首先定义建模过程中

的坐标系，采用四元数法描述卫星姿态 [18]；然后

推导出系统的动能和势能；最后利用拉格朗日法

建立其动力学模型[19]。 

2.1    坐标系定义

oexeyeze ofxfyfzf

of

xf yf yf

zf obxbybzb

ob xb yb

ze

带挠性附件的卫星可简化为中心刚体加挠性

附件结构，如图 1 所示。为了方便描述和分析，定

义 为地心惯性坐标系。 为附件坐标

系，坐标原点 位于挠性附件与中心刚体的连接

点， 轴和 轴平行挠性附件平面， 沿着挠性附

件轴向方向， 按右手定则定义。 为卫星

体坐标系，坐标原点 位于卫星的质心， 轴、 轴

和 轴分别与附件坐标系轴方向一致。
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图 1    带挠性附件卫星简化模型

Fig. 1    Simplified model of satellite with flexible appendix
 
  

2.2    带挠性附件卫星的动力学建模

本节分别推导出刚体运动和挠性附件运动的

动能和势能，利用拉格朗日法建立带挠性附件卫

星的刚柔耦合动力学模型。
∆mb

ub

Rb
em

Reb

∆mr

ur

rrm

rbr

Rr
em

如图 1 所示，设 为卫星本体上任意质量单

元， 为卫星本体坐标系描述下坐标原点到质量

单元向量， 为卫星本体质量单元在惯性坐标系

下的位移向量。 为惯性坐标系描述下惯性坐

标系原点指向卫星本体坐标系原点向量。 为

挠性附件上任意质量单元， 为挠性附件质量单

元的位移向量， 为挠性坐标系原点指向质量单

元向量， 为卫星本体坐标系原点指向挠性附件

坐标系原点向量， 为挠性附件上质量单元在惯

ur rrm rbr性坐标系下的位移向量。 、 和 均在挠性附

件坐标系下描述。

根据图 1 中的描述，在惯性坐标系下卫星本

体和挠性附件质量单元位移向量可表示为[20]

Rb
em = Reb+ A(q)ub

Rr
em = Reb+ A(q)(rbr+ rrm+ur) (3)

A(q)式中 为卫星本体坐标系和挠性附件坐标系到

惯性坐标系的旋转矩阵，具体表达式为[21]

A(q) =
q2

0+q2
1−q2

2−q2
3 2(q1q2−q0q3) 2(q1q3+q0q2)

2(q1q2+q0q3) q2
0−q2

1+q2
2−q2

3 2(q2q3−q0q1)

2(q1q3−q0q2) 2(q2q3+q0q1) q2
0−q2

1−q2
2+q2

3


q = [q0 q1 q2 q3]T其中 为单位四元数。

rd = rbr+ rrm+ur令 ，式 (3) 可重写为
Rr

em = Reb+ A(q)rd

卫星本体和挠性附件质量单元速度向量可分

别表示为

Ṙb
em = Ṙeb+ A(q)Ω̃ub (4)

Ṙr
em = Ṙeb+ A(q)Ω̃rd+ A(q)ṙd (5)

Ω̃式中： 为角速度反对称矩阵，其表达式为

Ω̃ =


0 −Ω3 Ω2

Ω3 0 −Ω1

−Ω2 Ω1 0


Ω = 2L(q)q̇根据反对称阵乘法性质，并令 ，式

(4) 和式 (5) 可分别表示为[22]

Ṙb
em = Ṙeb−2A(q)ũbL(q)q̇ (6)

Ṙr
em = Ṙeb−2A(q)r̃dL(q)q̇+ A(q)eNPiSΦη̇ (7)

ũb r̃d ub rd

Ω = [Ω1 Ω2 Ω3]T S Pi

e
e = [0 0 1]T L(q)

式 中 ： 和 分 别 为 向 量 和 反 对 称 矩 阵 ；

为角速度向量； 为扩维矩阵； 为

第 i 个单元的单元联系矩阵； 为列阵，若仅考虑

挠度位移 ； 的具体表达式为

L(q) =


−q1 q0 q3 −q2

−q2 −q3 q0 q1

−q3 q2 −q1 q0


将式 (6) 和式 (7) 写成矩阵形式为

Ṙb
em =

[
I3×3 −2A(q)ũbL(q) 0

]
ȧ (8)

Ṙr
em =

[
I3×3 −2A(q)ũbL(q) A(q)eNPiSΦ

]
ȧ

I3×3 ȧ =
[
Ṙeb q̇ η̇

]
η̇

式中： 代表维度为 3 的单位阵； ，由

于卫星本体为刚体，对于式 (8) 为 0 向量。

假设卫星本体关于其本体坐标系原点对称，

卫星本体和挠性附件的动能分别可表示为

Tb =
w

b
(Ṙb

em)TṘb
emdmb =

1
2

ṘT
em MbṘem+2q̇TLT(q)JbL(q)q̇
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Tr =
∑

T e
r =

w
b
(Ṙr

em)TṘr
emdmr =

1
2

ṘT
em MrṘem+2q̇TLT(q)JrL(q)q̇+

1
2
η̇T Mηη̇−

2ṘT
em AH1 L(q)q̇+ ṘT

em AH2η̇+2q̇TLT(q)H3η̇

Mb = diag [mb mb mb]

Mr = diag [mr mr mr] mb

mr Jb Jr

H1 =∑r
e r̃ddm H2 = e

∑
(
r
e NdmPi)SΦ H3 =

∑
(
r
e r̃T

deNdmPi)

SΦ Mη = In×n

式中： 为卫星本体的质量对角阵；

为挠性附件的质量对角阵；

和 分别为卫星本体和挠性附件质量； 和 分

别为卫星本体和挠性附件的转动惯量矩阵；

； ；

； 。

卫星整体系统的动能可表示为卫星本体和挠

性附件的动能之和:
T = Tb+Tr (9)

系统势能为挠性附件的弹性势能，其表达式为

U =
1
2
ηTΩη (10)

将系统动能式 (9) 和系统势能式 (10) 代入第

一类拉格朗日方程可得到带挠性附件卫星的动力

学方程为[23]

Mt ä+Vȧ+
∂U
∂a
+

(
∂ψ

∂a

)T
λ = Q

ψ = 0
(11)

V =
∂(Mt ȧ)
∂a

− 1
2

(
∂(Mt ȧ)
∂a

)T
+Cη ψ = qTq−1 λ式 中 ： ； ；

为拉格朗日乘子；Mt 的表达式为

Mt =


(mb+mr)I3×3 −2AH1L(q) AH2

−2LT(q)HT
1 AT 4LT(q)(Jb+ Jr)L(q) 2LT(q)H3

HT
2 AT 2HT

3 LT(q) In×n

。
α对于式 (11) 的微分方程可采用广义 法进行

求解[24-25]。 

3   成像区域计算

h

α

β φ γ

假设卫星搭载光学遥感相机的视场为矩形，

卫星轨道高度为 ，星下点经纬度分别为 l lon 和

llat，卫星瞬时的横滚角和瞬时俯仰角分别为 和

，相机水平半张角和垂直半张角分别为 和 ，成

像区域计算方法如下：

1) 以 llon 为基准经度，将卫星星下点经纬度坐

标 (llon, llat) 转换为高斯坐标 (xsat, ysat)。
2) 设中心点高斯坐标为 (ximg, yimg)，通过式

(27) 计算卫星成像中心点在地面位置。
ximg = xsat−h tanα
yimg = ysat+h tanβ

3) 计算矩形成像区域中心点与视场边界的距

离和视场顶点坐标，其计算公式为


dl = h · tan(α+γ)−h · tanα
dr = h · tanα−h · tan(α−γ) , α ⩾ γ
dr = h · tanα+h · tan(γ−α) , α < γ
du = h · tan(β+φ)−h · tanβ
dd = h · tanβ−h · tan(β−φ) , β ⩾ φ
dd = h · tanβ+h · tan(φ−β) , β < φ

式中：dl、dr、du 和 dd 分别表示为成像区域中心点

距离左侧、右侧、前方和后方视场边缘的距离。

根据中心点高斯坐标以及中心点与视场边界

的距离，视场顶点坐标为
prf =

(
ximg−dr,yimg+du

)
plf =

(
ximg+dl,yimg+du

)
prr =

(
ximg−dr,yimg−dd

)
plr =

(
ximg+dl,yimg−dd

)
prf plf prr plr其中， 、 、 和 分别表示为视场右前顶点、

左前顶点、右后顶点和左后顶点高斯坐标。

4) 将视场顶点高斯坐标重新转换为经纬度。 

4   数值仿真

仿真算例以某型号敏捷卫星简化模型为对

象，开展挠性附件对成像区域和质量的影响研

究。如图 2 所示，卫星主要的挠性附件为两个对

称的太阳能帆板，帆板长为 4 m，宽为 1 m，厚度

为 0.02 m。卫星本体简化为边长为 1 m 的正方

体，质量为 500 kg。帆板通过桁架与卫星本体固

定连接，帆板边缘到卫星本体中心距离为 0.75 m，

太阳能帆板的主要的力学参数如表 1 所示。
 

 

4 m

1 m

1
 m

 
图 2    卫星简化模型

Fig. 2    Simplified model of satellite
 
 

 

  
表 1    太阳能帆板力学参数

Table 1    Parameters of solar panel
 

参数 数值

弹性模量/Pa 1×108

泊松比 0.3

密度/(kg·m−3) 150

阻尼系数 0.05
 
 

数值仿真中分别选取的太阳同步轨道和地球

同步轨道研究帆板残余振动对成像区域的影响。

表 2 和表 3 分别给出了太阳同步轨道和地球同步

轨道参数。对于太阳同步轨道，相机的水平半张

角和垂直半张角分别为 1°和 2°。对于地球同步

轨道，相机的水平半张角和垂直半张角分别为
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0.1°和 0.2°。为了模拟敏捷卫星机动成像模式，设

计仿真工况如下：

xb yb1) 卫星本体 和 方向各施加 10 N/m 的力

矩，持续时间 1 s，卫星开始机动；

2) 卫星姿态机动过程，持续时间 1 s，无力矩；

xb yb3) 卫星本体 和 方向各施加−10 N/m 的力

矩，持续时间 1 s，机动结束。
 

  
表 2    太阳同步轨道参数

Table 2    Sun-synchronous orbital parameters
 

参数 数值

历元时间(UTC) 2022/01/26 15:03:16

半长轴/km 7 178.14

偏心率 0

轨道倾角/ (°) 98.608

升交点赤经/ (°) 305.432

近地点幅角/ (°) 0

平近点角/ (°) 0
 
 

 

  
表 3    地球同步轨道参数

Table 3    Geostationary orbital parameters
 

参数 数值

历元时间(UTC) 2022/03/01 15:03:12

半长轴/km 42 166.3

偏心率 0

轨道倾角/ (°) 0

升交点赤经/ (°) 351.758

近地点幅角/ (°) 0

平近点角/ (°) 0
 
 

图 3 给出了太阳帆板尖端挠度振动曲线。从

图中可以看出，太阳帆板尖端最大挠度超过了

0.3 m，发生在机动开始阶段。卫星机动结束后，

由于帆板结构阻尼帆板尖端挠度而逐渐衰减。

图 4 给出了四元数变化曲线。从图中可以看出，

卫星机动结束后太阳帆板的残余振动导致卫星姿

态不稳定。
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图 3    太阳帆板尖端挠度振动

Fig. 3    Deflection vibration of solar panel tip
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图 4    四元数变化曲线

Fig. 4    Quaternion curves
 
 

图 5 给出了太阳同步轨道成像条带，绿色部

分为无扰动时卫星的成像条带，红色部分为添加

扰动时卫星的成像条带。从图中可以看出卫星姿

态机动引起太阳帆板的振动对成像区域有影响。

机动结束后，立刻对地面进行观测，成像区域横

滚方向与俯仰方向均偏差较大，红色成像区域在

横向与纵向上产生大面积错位，并呈现出反复震

荡。随着成像时间增加，帆板振动趋于稳定，红

色成像区域逐渐向绿色区域靠拢直至重合。图 6
给出了太阳同步轨道卫星成像中心点偏移距离随

时间变化的曲线，其中最大偏差为 24.4 km，经过

289 s 的姿态稳定后，距离偏差小于 1 km。
 

 

 
图 5    太阳同步轨道卫星成像条带偏移情况

Fig. 5    Strip displacement of Sun-synchronous orbit
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图 6    太阳同步轨道卫星成像中心点偏移距离曲线

Fig. 6    Distance  error  of  imaging  center  point  of  Sun-syn-
chronous orbital satellite

 
 

图 7 给出了地球同步轨道成像条带，绿色部

分为无扰动时卫星的成像条带，红色部分为添加

扰动时卫星的成像条带。从图中可以看出，卫星

姿态机动引起太阳帆板的振动对成像区域有较大
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的影响，尤其是初始阶段，影响显著。对比图 5 与

图 6 可以看出，卫星轨道高度越高，扰动对于卫星

成像区域的影响越大。图 8 给出了地球同步轨道

下卫星成像中心点偏移距离随时间变化的曲线，

其中最大偏差高达 1 967.503 3 km，经过 400 s 的姿

态稳定后，偏差仍大于 15 km。显然，卫星轨道高

度越高，扰动对于其成像区域的影响越大，需要

更长时间稳定自身姿态。
 

 

 
图 7    地球同步轨道卫星成像条带偏移情况

Fig. 7    Strip displacement of Geostationary orbital
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图 8    地球同步轨道卫星成像中心点偏移距离曲线

Fig. 8    Distance  error  of  imaging  center  point  of  Geosta-
tionary orbital satellite

 
 

经过仿真验证，在这两种工况下，卫星经过

约 300 s 的稳定后，姿态趋于稳定，此时扰动对于

低轨卫星的观测区域基本无影响，但高轨卫星需

要更长时间使得期望观测区域与实际观测区域的

位置误差小于距离阈值。 

5   结束语

本文建立了带挠性附件卫星刚柔耦合动力学

模型，分析了遥感敏捷卫星机动模式挠性附件振

动对成像区域的影响。选取太阳同步轨道和地球

同步轨道，以两个对称的太阳能帆板作为挠性附

件给出数值仿真结果。仿真结果表明，卫星姿态

机动结束成像区域横滚方向与俯仰方向均偏差较

大，导致成像区域产生错位；在这两种工况下，卫

星经过约 300 s 的稳定后，姿态趋于稳定，此时扰

动对于低轨卫星的观测区域基本无影响，但高轨

卫星需要更长时间使得期望观测区域与实际观测

区域的位置误差小于距离阈值。
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