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摘要:基于高精度卫星姿态控制仿真三轴气浮台, 研制了高精度卫星姿态控制仿真子系统, 用于为地面 TDI CCD动态成

像仿真系统提供真实的仿真环境。根据 TDI CCD实际成像原理,采用软件模拟替代实际线阵相机的 TDI 电荷转移迭加

过程,研制了基于面阵 CCD的星载 TDI CCD动态成像仿真系统。利用该系统, 实现了最高指向控制精度为 0. 1�,姿态

稳定度为 0. 01(�) / s 的卫星姿态控制仿真实验, 模拟了积分时间为0. 1 s 的T DI CCD相机 4~ 16 级动态成像过程。研究

了卫星姿态对 TDI CCD相机拍照的影响, 分析了实际航天高性能 TDI CCD 相机成像建模理论。像移速度匹配误差为

0,姿态稳定度大于 0. 01(�) / s 的实验显示了物理仿真与数学仿真结果与理论分析基本一致, 不仅验证了该平台物理仿

真方案的正确性,也初步验证了航天 CCD成像建模理论的正确性。
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Design of physical simulation system for TDI CCD dynamic imaging
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Abstract: A ground-based phy sical TDI CCD imaging simulat ion system is developed, w hich consists

of a high precision satel lite 3-axis at t itude control simulat ion subsystem based on a 3-ax is air bearing

table, and a TDI CCD imag ing simulation subsy stem whose TDI image procedure is simulated by sof t-

w are using an area-ar ray CCD. The designed system realizes the simulat ion of satellite 3-axis at titude

control w ith a maximum point ing accuracy of 0. 1� and a at t itude steady accuracy of 0. 01(�) / s, and

implements an imag ing simulat ion of 4-stag e to 16-stag e TDI CCD with the integrat ion time of 0. 1 s.

Furthermore, the effect of satllite 3- axis at titude on the TDICCD photography is researched and the correction

of the modeling theory for a space TDI CCD image motion model is proved. Experiment results show that the

physical experiment results are in accordance w ith those of mathemat ical simulation and theoret ical analysis,

which justifies the feasibility of system design and the validity of image motion theory.
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1 �引 �言

� � TDI ( T ime Delay and Integrat ion) CCD 是

一种线阵推扫 CCD,利用其多级光敏元对同一目

标多次曝光能够获得足够的光电灵敏度和信噪

比,使得相机可以使用小相对孔径( 1/ 8~ 1/ 20)的

光学系统实现较高的分辨率, 从而实现相机系统

的小型轻量高分化
[ 1-5]

, 因此,当今多数高性能航

天相机都采用 TDI CCD作为探测器[ 1, 5-7] 。与普

通 CCD 不同, 在对高速动态目标成像时, T DI

CCD线阵的移动方向必须与目标像移方向一致,

且移动速度大小也应匹配,否则难以正确提取目

标的图像信息。空间相机的载体是在空间运动着

的航天器,航天器的轨道运动和姿态变化会使地

面目标的像在曝光时间内与成像介质间产生相对

运动,即像移[ 3-9] , 若存在像移失配则会严重影响

成像质量。

空间光学载荷的研究是一项高风险、高投

入、高度复杂而又高精度的系统工程,为保证空间

光学载荷成像性能, 必须在地面进行深入可靠的

物理仿真实验研究。现阶段, 国内对于高性能航

天光学相机的成像仿真研究几乎为零, 没有实时

成像仿真手段。为此, 作者研制了星载 TDI CCD

相机成像仿真系统[ 10] (国家发明专利: cn2009100

67547. 2) ,该系统可实时模拟 TDI CCD相机推扫

成像过程,研究卫星姿态角对 TDI CCD相机拍照

的影响,从而可为我国航天光学载荷的成功研制

提供坚实的仿真基础和详实有效的实验数据。

2 �系统组成及基本工作原理

� �星载 T DI CCD相机动态成像仿真系统如图

1,它是一种综合的全物理仿真验证设备,主要由

卫星三轴姿态控制仿真子系统、线阵推扫成像仿

真相机、动态靶标、台上实时图像采集与无线下传

设备及台下成像仿真模拟软件等构成。利用本系

统可进行高精度卫星姿态控制实验, 实时模拟

TDI CCD相机推扫成像过程,研究卫星姿态角对

TDI CCD相机拍照的影响,验证高性能相机成像

建模理论的正确性。

该系统基本工作原理如图 2所示: 在实验时,

首先将面阵 CCD相机置于配平的三轴气浮台上,

图 1 � 星载 T DI CCD 相机成像仿真实验系统实物图

F ig . 1 � Satellite-borne TDI CCD simulat ion system

台上姿态控制中心计算机通过姿态确定系统实时

测量三轴台姿态角及姿态角速度, 经控制算法处

理得到控制信号, 再通过执行机构 CMG 对气浮

台进行姿态控制, 同时将实时的姿态信息通过蓝

牙通信系统无线下传至台下仿真计算机,从而为

置于三轴气浮台上的面阵 CCD 相机提供一个真

实的卫星姿态仿真环境。面阵 CCD相机对动态

靶标面实时成像, 并将成像结果通过无线局域网

络实时下传至台下仿真计算机, 台下仿真计算机

使用下传的图像及相应时刻的姿态信息,利用软

件算法来模拟实现多线阵相机的 T DI 积分成像

过程,实现对不同级数T DI CCD相机动态成像仿

真。

图 2 � 星载 TDI CCD相机成像仿真系统

F ig . 2 � Pr inciple of satellite-bo rne TDI CCD simula-

t ion system

3 �卫星三轴姿态控制仿真子系统

� �为了给地面 TDI CCD模拟相机提供仿真成

像环境,首先研制了具有高精度的卫星三轴姿态

控制仿真子系统(如图 3所示)。该系统由三轴气
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浮平台、卫星姿态敏感分系统和卫星姿态控制分

系统 3部分组成。自行设计的三轴精密气浮台采

用了�伞形�双层结构, 可提供一个方向的 � 360�

转动范围和其余两个方向 � 25�的转动范围, 整个

系统的承重超过 550 kg ,其气轴承的摩擦力矩小

于 5� 10- 4 N � ms,可为卫星姿态控制提供较好

的微重力实验环境。

图 3 � 卫星三轴姿态控制仿真子系统实物图

Fig. 3� Axis satellite attitude control simulation subsystem

姿态控制分系统采用基于 INT EL � 86构架
CPU 的 PC104主机板作为主控制器, 主控制器

通过无线局域网与台下监控计算机通讯,同时采

用 CAN总线扩展卡与各部分功能模块通讯。

整个控制系统在每个控制周期都要进行姿态

确定、控制力矩陀螺操纵律和控制律的计算, 涉及

大量的浮点运算和矩阵运算。为分担主控制器的

负担,保证系统的实时性, 采用 DSP28335作为系

统的协处理器进行姿态确定运算。

采用 4个金字塔构形的单框架 CMG 群作为

执行机构进行仿真实验。单个 CMG(如图 5中右

图)的转子最高转速为 6 000 r/ min,自带测速机

构和 PD 内环控制, 其速 度控制精度优于

� 0. 1%,工作电压为 24 V, 峰值功耗 70 W, 对外

的通讯接口为 RS-232;框架电机采用二相步进电

机,其步距角为 0. 9�,最高工作转速为 90 �/ s。采

用 16 位光电编码器进行测角反馈, 测角精度为

0. 01�。

控制器采用经典的滑膜变结构控制器
[ 11]

:

Tc= �� ( I0 �+ h)- I 0K p�qe+ I 0 ��c- Gsgn( s) ,

(1)

其中, I0 为系统的初始转动惯量, I 为控制力矩陀

螺转动后的转动惯量, �为星体转动角速度, Kp ,

G为加权正定阵, h 为 CMG系统的转动惯量阵,

qe 为误差四元素, s为基于误差四元数和误差角

速度的滑膜矢量:

s= �- �c+ Kpqe , ( 2)

相应的操纵律选用文[ 12]中所给的奇异鲁棒逆操

纵律,该操纵律使角速度取最小二次型同时使得

输出力矩误差最小:

��= - J
T
( JJ

T
+ kE)

- 1
Tc. (3)

其中 k 为随奇异量度变化的加权因子, E为

三维单位矩阵。图 4中给出了实际卫星姿态控制

的一组仿真实验结果。

图 4 � 三轴姿态控制仿真物理曲线

Fig. 4� Simulation results of 3- axis satellite attitude control

姿态确定系统为姿态控制系统提供平台实时

的姿态信息,其精度直接影响控制系统的性能。

本套仿真系统采用类似�地球敏感器+ 磁强

计+ 光纤陀螺�的定姿策略,不同的是采用价格较

低的高精度倾角传感器代替过于专业的地球敏感

器,这样倾角传感器可看作通过测量重力方向矢

量而得到地球方向矢量,而倾角传感器无论从精

度和采样周期来说和地球敏感器都极其相似, 并

可省去为地球敏感器提供仿真目标的地球红外模

拟器,即可以利用实验室中最方便获得的稳定的

重力矢量和磁强矢量作为平台的姿态基准进行定

姿,大大降低了实验室建设初期的成本和复杂性。

实验室采用的 3种传感器如图 5 中上图所

示,图中下图为 VG951D 型光纤陀螺, 其主要技

术参数如表 1 所示。中间的为 LE-30 型两轴倾

角传感器, 测量范围为� 30�,精度为 0. 01�。上图
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图 5� 卫星姿态测量与执行元件

Fig . 5 � Appear ances of att itude measur ement and

contr ol devices

为三轴磁强计, 量程为 10- 4 T ,精度为 10- 7 T。

表 1� VG951D型光纤陀螺主要参数

T ab. 1� Parameters o f VG951D fiber optic g yro

型号 VG951D

量程 � 80 (�) / s
常值漂移 � 1 (�) / h

随机游走 � 0. 025(�) / h

采样频率 300 Hz

� �目前,姿态确定系统由倾角传感器、磁强计和

光纤陀螺群组成, 采用扩展卡尔曼滤波 (简称

EKF 算法 )算法, 可实现姿态角测量精度优于

0. 01 �( 1�) ,姿态角速度测量精度优于 0. 001 (�) /

s( 1�)。

4 � TDI CCD物理仿真系统实现

� �考虑到实际T DI CCD动态积分时间较短(一

般小于 0. 1 ms) , 而实际的卫星姿态控制周期相

对较长(一般大于 0. 1 s) , 为了更好地了解 T DI

CCD成像过程中卫星姿态参数对其影响过程,并

且考虑到由于 T DI CCD探测器的成像是数字化

图像,便于进行计算机模拟成像 [ 14] , 因此确定了

以面阵 CCD相机(曝光时间较长)为基础,通过软

件来实现实际相机的 TDI成像过程。

4. 1�坐标定义及像移模型建立

为研制地面T DI CCD仿真相机,首先需要按

照表 2所示的实际航天 T DI CCD建模原理与方

法建立地面仿真相机的 T DI CCD动态成像像移

模型,然后将根据所建立的数学映射模型,通过软

件算法实现对实际 CCD相机的 TDI积分过程模

拟,同时还将根据所建模型进行动态靶标的参数

设计与研制工作。

表 2 � 航天 TDI CCD坐标转换矩阵

Tab. 2 � Procedure o f coordinat e t ransfo rm

G ��� � E ��� � I ��� � B

地
物
坐
标
系

沿 g3i轴平移� Ry ;

绕 g 2i轴旋转� �gy ;

绕 g9y 轴旋转(�0- �qy ) ;

地
球
坐
标
系

绕 e1 轴旋转� �t角;

地
惯
坐
标
系

绕 I 2 轴旋转 i0 角;

绕 I 1 轴旋转 �= �0+ �t角;

沿 I 轴平移( R+ H ) ;

轨
道
坐
标
系

B ��� � S ��� � C ��� � P

轨
道
坐
标
系

沿 b轴(偏航)旋转

��= ��0+ ��t;

绕 b轴(横滚)旋转

�= �0+ ��t;

绕 b2 轴(俯仰)旋转 �= �0+ ��t;

卫
星
坐
标
系

( f�/ L i j cos �ij�) ;

S1 到 O2 反向;

S1 到 O2 反向;

相
机
坐
标
系

沿 O2 轴平移 f�;

像
面
坐
标
系
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� �本系统在模拟星下点成像过程中, 由于动态

靶标的研制过程中未模拟地球自转, 从而建立坐

标时将地球坐标系和地惯坐标系合并, 即用相机

惯性参考坐标系 I ( i1 , i2 , i3 )代替之。同时通过类

比法,在地面建立靶面坐标系 T ( t1 , t 2 , t3 )、模拟

轨道坐标系 B ( b1 , b2 , b3 )、仿真平台体坐标系 S

( s1 , s2 , s3)、相机坐标系 C ( c1 , c2 , c3 )和像面坐标

系P ( p 1 , p 2 , p 3) ,分别与实际航天 TDI CCD坐标

变换过程中的地物坐标系 G、轨道坐标系 B、卫星

坐标系 S、相机坐标系 C 和像面坐标系 P 相对

应,即按照图 6所示定义:

1.模拟轨道坐标系 B( b1 , b2 , b3)

原点 B0 在平台转动中心上, b1 轴指向三轴

仿真平台正上方(代表轨道前进方向) , b3 轴指向

靶标(代表指向地心) , b2 与 b1 和 b3 成右手系。

2.仿真平台体坐标系 S( s1 , s2 , s3)

该坐标系原点 S0 与 B 系原点B 0 重合,仿真

平台无姿态运动时 S 系和B 系重合,仿真平台的

三轴姿态 �, �, �即指 S 系在 B 系内的三轴姿态

(建模过程中, 航天器的三轴姿态运动的次序为:

横滚 �,俯仰 �,偏航 �)。

3.相机坐标系 C( c1 , c2 , c3)

相机物镜的节点为该坐标系的原点 C0 ,当相

机在航天器内无安装误差时, 相机坐标系与仿真

平台体坐标系 S 平行, 原点 C0 相对于 S 0 三轴平

移量为( h1 , 0, h2 )。

4.像面坐标系 P ( p 1 , p 2 , p 3)

该坐标系的原点 P 0 在像面的中心, C系沿c 3

轴平移- v (像距)即得到 P 系, p 1 和 p 2 组成像

面。

5.靶面坐标系 T ( t1 , t2 , t3)

在无安装及姿态误差时, 原点 T 0 在 c3 轴与

靶面的交点,三轴与相机坐标系平行,该坐标系保

持惯性空间。

6.相机惯性参考坐标系 I ( i 1 , i 2 , i 3)

其坐标系的原点同相机坐标系原点重合, 当

相机在航天器内无安装误差时, 相机坐标系与相

机坐标系 C 平行,三轴在惯性空间保持不变。

对于实际地面仿真相机系统, 由于物距较短,

从而相机坐标系 C 和平仿真平台体坐标系 S 之

图 6 � 星载 T DI CCD 仿真相机坐标系定义

F ig . 6 � Coo rdinate definitio n of TDI CCD simulation

system

间的位置平移误差 h1 , h2 也必须在建模时加以考

虑,而在实际航天 T DI CCD所使用的模型当中,

由于物距很长,从而该安装平移误差可以忽略,即

在地面建立的仿真模型较实际的航天 T DI CCD

模型有少许不同,其复杂度也有所增加。

经过计算,在三轴欧拉角均为小角度时,可得

与像面上任一点 p ( p 1 , p 2 , p 3)对应的视轴 r 2 在

物面上的投影矢量为:

r2= 0
r2 l=

1 - � � 0

� 1 - � 0

- � � 1 0

0 0 0 1

p 1 l/ l1

p 2 l/ l1

vl / l 1

1

=

1 - � � 0

� 1 - � 0

- � � 1 0

0 0 0 1

p 1d/ m

p 2d/ m

d

1

, (4)

从而在物面上光线视轴与目标点的相对速度 v为

v= v0+ v1+ v2=

h2��

h1��- h2��

- h1��

1

+

- ��p 2d/ m+ ��d+ p 1h1��/ m+ r �

��p 1d / m- ��d+ p 2h1��/ m

- ��p 1d/ m+ ��p 2d/ m+ h1��

1

,

(5)

式中:

v0 为 C系原点C 0 的的牵连运动速度; v1 为由于

仿真平台三轴欧拉角变化引起的相对转动速度;

v2 为由于靶标转动而形成的相对运动,其大小为
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v2= r�� 0� 0� 1 T
, (6)

式中, r 为动态靶标的转动半径; w 为动态靶标转

轴的角速率。

然后将物面速度按比例缩投影至参考像面惯

性坐标系,再经欧拉角转换至实际像面坐标系,在

考虑三轴姿态角均为小量后, 可得像面速度方程:

vp=
v
u

1 � - � 0

- � 1 � 0

� - � 1 0

0 0 0 1

�

h2��

h1 ��- h2 ��

- h1��

1

+

- ��p 2d/ m+ ��d+ p 1 h1��/ m+ r�

��p 1 d/ m- ��d+ p 2 h1��/ m

- ��p 1d/ m+ ��p 2d/ m+ h1��

1

,

(7)

d= u+ h1� , (8)

式中 p 1 , p 2 为光学遥感器像面上一个特征像点的

坐标; f �为光学遥感器焦距(mm) ; u为光学遥感

器初始物距(mm) ; d 为光学遥感器带有姿态运动

时的物距(mm) ; m 为光学遥感器像距( mm) ; h1 ,

h2 为光学遥感器坐标原点在仿真平台体坐标系S

中的 x , y 方向上的安装距离; �, �, �及��, ��, ��为
分别为航天器的三轴姿态角及其变化率。

4. 2�面阵 CCD模拟 TDI积分过程原理

本系统首先要实现的功能就是根据 CCD的

TDI积分原理,实现如图 7所示的面阵 CCD在理

想情况下的成像过程, 利用式 ( 9) 所给的面阵

CCD模拟实际 TDI CCD的算法(以四级为例) ,

通过软件模拟实现相应的物理仿真结果。

� �

A
0
1 = A

1
1

A
0
2 = ( A

1
2+ A

2
1 ) / 2

A
0
3 = ( A

1
3+ A

2
2 + A

3
1) / 3

A
0
4 = ( A

1
4+ A

2
3 + A

3
2+ A

4
1 ) / 4

A
0
5 = ( A

2
4+ A

3
3 + A

4
2+ A

5
1 ) / 4

� �

A
0
N = A

N- 3
4 + A

N - 2
3 + A

N - 1
2 + A

N
1

, (9)

式中, A 0 代表原始图像, 仿真中可用第一幅图表

示, A
i
j ( i= 1, 2, � , N )表示第 i 帧面阵成像图像,

其下角标 j 代表的是第 j 行成像结果, 从图 2中

可见,每幅面阵 CCD仅使用 1~ 4行元素即可。

图 7� 面阵 CCD在理想情况下的成像过程

F ig. 7� Ideal image pro cedure using area-ar ray CCD

为进一步验证所建立的星载 TDI CCD仿真

相机数学成像模型建立方法及结果的正确性, 将

基于 TDI CCD仿真相机成像的数学模型,代入实

时的卫星姿态仿真参数,通过坐标变换与映射的

方法实时重构理论成像结果, 通过与上述的物理

仿真结果作对比分析, 验证所用建模理论的正确

性。数学仿真的基本过程同物理仿真类似,仅是

重构使用的 A 第 i 帧图像是由理想图像经式( 4)

作投影重构得到的(代入实时姿态数据) ,由于篇

幅原因,本文不再赘述。

4. 3�动态靶标设计

动态靶标设计的基本原理如图 8所示,主要

是利用高精度直流电机、减速机构带动靶标画面

转动,模拟星地之间由于卫星轨道运动造成的地

物相对运动,根据所建立的数学模型( 4) ~ ( 5)及

基本光学公式,确定如表 3所示的靶标设计参数。

图 8� 动态靶标原理图

Fig . 8 � Pr inciple of ear th emulator
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表 3� 动态靶标设计参数

Tab. 3� Design pa rameters of ear th emulator

焦距

/ m

像距

/ m

物距

/ m

像元尺寸

/ m

物元尺寸

/ m

拍摄频率

/ ( frame� s- 1 )

像元尺寸

/ m

物元尺寸

/ m

线速度

/ ( m � s- 1 )

0. 05 0. 050 7 3. 6 0. 000 012 50. 000 887 5 10 0. 000 013 0. 000 923 0. 008 875

焦面高度

/ m

焦面宽度

/ m

靶面高度

/ m

靶面宽度

/ m

靶标转动

半径/ m

靶标转动角

速度/ ( rad � s- 1)

转换为

/ ( r� m in- 1)
减速比

电机转速

/ ( r � min- 1 )

0. 003 6 0. 004 576 0. 255 6 0. 324 9 0. 019 1 0. 464 659 4. 437 17 60 266. 23

� � 说明:

1. 已给定焦距\物距及像元尺寸及像元数(焦面参数按 OK_AM1160 取定) ;

2. 靶标转动半径暂取 0. 029(按米思米手册中的参数取定) ;

3. 直流伺服电机采用: 57DOL-1030 100W。

� �对于靶标的参数误差为

r= ( 19. 1� 0. 5) mm (制造公差) .

在综合考虑了靶标制造误差及电机控制误差

后,结合公式( 7) ,可得系统偏流角误差为:

��p = tan
v p

2

v p
1

= tan
h1��- h2��- ��- ��u

h2��+ ��u+ r�
. (10)

3. 4�误差分析

在不同T DI CCD积分级数下,允许的偏流角

综合极限误差不同, 当T DI CCD积分级数为4级

时,综合误差 ��最大为 4. 29�, 最大像移速度匹

配相对误差为 7. 25%。由偏流角综合误差计算

公式为

��s = 3ci �
i

�2�i + ��a ,

像移速度匹配相对极限误差分配如表 4所示。

表 4 � 像移速度匹配误差分配表( 4 级)

T ab. 4 � Distr ibution of max imum image velo city erro rs

序号 误差项目名称 误差性质 极限误差 �v i 误差分布 置信因子 Ci

标准偏差

�vi = | � v i | / C i

1 像移速度估值误差 随机 � 6. 6% 正态 3 2. 2%

2
TDI

CCD行转移速度控制误差
随机 � 3% 正态 3 1%

由表 4可计算总像移速度匹配相对极限误差为:

�v ps

v p
= � [ 3 �2v

1
+ �2v

2
] = � 7. 25% � [

�v ps

v p
] .

经计算,当平台在稳定静止时(仅考虑靶标误

差造成的像移速度误差)时,能够成理想像时允许

的电机转速范围为 266� ( 1 � 0. 125)。图 9和图

10分别为欧拉角速度最大为 0. 01 (�) / s时, 运用

蒙特卡洛得到的偏流角误差及其分布直方图。

5 �仿真结果与分析

� �图 11 和图 12 是两组典型状态下的仿真结

果,每幅图中的第一个画面为 CCD相机的实时监

控的当前帧,第二个画面则为原始理想成像图片,

第三个物理仿真实验结果,第四个画面则是以第

二个画面为基础, 将实时姿态数据代入数学模型

( 4) , ( 5) , 通过理论分析、计算得到对应于每时刻

姿态数据的新图像像素值后, 再仿照算法( 9)进行

数学反演重构的方法得到的数学仿真实验结果。

图 11给出了建立在静止三轴仿真台、靶标为

标称转速时的仿真结果根据, 此时的物理仿真结

果与原始图像基本一致,这初步说明了物理仿真

算法的正确性,同时基于数学模型( 4) , ( 5)的数学

反演结果与物理仿真的一致性也初步证明了数学

模型建立的正确性。
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图 11 � 三轴仿真台静止,靶标为标称转速时的仿真结果

Fig . 11� Simulation r esults at matching speed

图 12� 姿态角速度大于 0. 01 (�) / s (靶标标称转速)

时的仿真结果

F ig. 12 � Simulation results at mismatching speed

图 12给出了系统在动态联调时的仿真结果:

在成像实验进行至 8 s左右后使三轴台进行姿态

机动,三轴姿态角速度在 0. 01~ 0. 04 (�) / s之间

时 (靶标标称转速) ,成像模糊对肉眼来说已不可

接受。这同理论分析结果也基本一致, 即三轴姿

态角误差> 0. 01(�) / s时, 系统成像质量将较差,

并且物理仿真结果与基于所建模型的数学反演结

果的基本一致性也说明了模型建立的正确性。大

量仿真后,显示偏航角的姿态角对成像质量的影

响最大, 俯仰角影响次之, 横滚角影响最小,这同

理论计算分析结果基本一致的。

理论分析表明, 在同样速度失配条件下, T DI

CCD成像级数越高 , 成像质量越差 , 为验证此

理论结果,本文通过调整动态靶标的转动速度,得

到像移速度失配 10%的成像条件,分别使用 4级

TDI模式和 16 级 T DI 模式进行成像, 从初步成

像结果来看, 4级成像的分辨率是 16 级成像的

2. 5倍, 从定性上来看与理论分析结果基本一致,

并且该实验结果还可进一步用于以后将要进行的

定量分析实验中。

图 13 � 像移速度失配 10%时, 4 级和 16 级成像结果

Fig . 13 � 4-TDI and 16-T DI images at 10% image

mot ion velocity mismatch

6 �结 �论

� �本文从原理上介绍了星载 TDI CCD相机成

像仿真系统的构成及作用,并通过仿真实验实时

模拟 TDI CCD相机推扫成像过程,得到了不同卫

星姿态误差情况下 TDI CCD相机仿真拍照的结

果。物理仿真结果与数学仿真结果的一致性,验

证了地面仿真相机成像模型建立的正确性,进而

定性说明了本文使用的航天 T DI CCD 相机像移

模型建立方法的正确性。

像移速度失配 10%时, 4级和 16级成像结果

不仅直观地反映出相同像移速度失配时成像质量

与成像级数成反比的结论,也是进一步进行深入

定量分析成像质量与速度失配研究的实验基础。

在下一步工作中,作者将继续利用该实验系统,从

各种光学指标的角度来进行更加深入的定性与定

量分析实验,为目前在研的航天T DI CCD相机的

参数误差分析与阈值分配提供坚实的实验依据。
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�下期预告

电容读出式非制冷红外焦平面阵列设计

李博翰,于晓梅

(北京大学 微电子学研究院 微米纳米加工技术国家级重点实验室,北京 100871)

焦平面像元性能的提高对提升红外探测器的性能具有重要意义。分析影响像元性能的参数,并进

行相应的优化设计是提高红外探测器性能的主要措施。本文设计了一种长支腿式电容读出式红外焦平

面阵列结构,并分析了这种像元结构的热导率、热机械灵敏度和热时间常数, 从中优化出该模型的部分

结构参数,并且以此为依据对像元整体尺寸进行设计。在该尺寸的模型下, 像元的热导率为 3 � 10- 7

W/ K,热机械灵敏度为 162 nm/ K, 热时间常数为 35 ms。该热时间常数满足人眼识别频率的需要。进

一步讨论了焦平面阵列的噪声等效温差,这个性能指标是焦平面阵列能够高灵敏度工作的关键。经过

分析计算,得到噪声等效温差为 6 mK。而后进行仿真计算,得到的噪声等效温差位 5 mK, 计算与仿真

结果非常吻合。该系统的噪声等效温差足够小,满足稳定输出信号的需要。最后,基于牺牲层工艺制备

完成了长支腿结构焦平面阵列,验证了制备工艺的可行性。
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