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吉林一号轻型高分辨率遥感卫星光学成像技术

徐　伟＊，金　光，王家骐
（中国科学院 长春光学精密机械与物理研究所 小卫星技术国家地方联合工程研究中心，吉林 长春１３００３３）

摘要：为了实现吉林一号光学遥感卫星轻量化设计与高分辨率多光谱多模式成像，采用星载一体化设计理念及敏捷多模

式成像策略，完成了吉林一号卫星的指标、方案及关键技术的设计与在轨多模式光学成像。吉林一号整星的质量为４５０

ｋｇ，有效载荷比高达４０％，机动能力达２．１（°）／ｓ，可实现大侧摆、同 轨 立 体 与 条 带 拼 接 等 多 模 式 成 像，结 合 星 上８００ＧＢ
的ＦＬＡＳＨ存储能力和Ｘ波段双通道６００Ｍｂｐｓ的数据传输能力，卫星每天可获取近１５０　０００ｋｍ２ 的图像数据。吉林一

号轻型高分辨率光学卫星于２０１５年发射入轨，运行在６５６ｋｍ太 阳 同 步 轨 道，地 面 全 色 和 多 光 谱 分 辨 率 分 别 优 于０．７２

ｍ和２．８８ｍ，满足多行业应用及商业化运营的需求。

关　键　词：光学遥感；星载一体化；吉林一号；多模式成像；轻型高分辨

中图分类号：Ｖ４７４．２；ＴＨ７４　　文献标识码：Ａ　　ｄｏｉ：１０．３７８８／ＯＰＥ．２０１７２５０８．１９６９

Ｏｐｔｉｃａｌ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ　ｏｆ　ＪＬ－１ｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔ　ｈｉｇｈ
ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｍｕｌｔｉｓｐｅｃｔｒａｌ　ｒｅｍｏｔｅ　ｓｅｎｓｉｎｇ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ＸＵ　Ｗｅｉ＊，ＪＩＮ　Ｇｕａｎｇ，ＷＡＮＧ　Ｊｉａ－ｑｉ

（Ｎａｔｉｏｎａｌ　＆Ｌｏｃａｌ　Ｕｎｉｔｅｄ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｒｅｓｅａｒｃｈ　Ｃｅｎｔｅｒ　ｏｆ　Ｓｍａｌｌ　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ　Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ　Ｏｐｔｉｃｓ，Ｆｉｎｅ　Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ　ａｎｄ　Ｐｈｙｓｉｃｓ，

Ｃｈｉｎｅｓｅ　Ａｃａｄｅｍｙ　ｏｆ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ１３００３３，Ｃｈｉｎａ）

＊Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ　ａｕｔｈｏｒ，Ｅ－ｍａｉｌ：ｘｗｃｉｏｍｐ＠１２６．ｃｏｍ

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎ　ｏｒｄｅｒ　ｔｏ　ｒｅａｌｉｚｅ　ｌｉｇｈｔ－ｗｅｉｇｈｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ａｓ　ｗｅｌｌ　ａｓ　ｍｕｌｔｉ－ｓｐｅｃｔｒａｌ　ａｎｄ　ｍｕｌｔｉ－ｍｏｄｅ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｗｉｔｈ
ｈｉｇｈ　ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ＪＬ－１ｏｐｔｉｃａｌ　ｒｅｍｏｔｅ　ｓｅｎｓｉｎｇ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ，ａｄｖａｎｃｅｄ　ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ａｎｄ　ｐａｙ－
ｌｏａｄ　ｃｅｎｔｒｉｃ　ｃｏｎｃｅｐｔ　ｗｅｒｅ　ａｄｏｐｔｅｄ，ｔｈｕｓ　ｉｎｄｅｘｅｓ，ｓｃｈｅｍｅ　ａｎｄ　ｋｅｙ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ　ｏｆ　ＪＬ－１ｗｅｒｅ　ｇｉｖｅｎ　ａｎｄ　ｉｎ－
ｏｒｂｉｔ　ｍｕｌｔｉ－ｍｏｄｅ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｗａｓ　ａｃｈｉｅｖｅｄ．Ｔｈｅ　ｍａｓｓ　ｏｆ　ＪＬ－１ｉｓ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙ　４５０ｋｇ，ｔｈｅ　ｐａｙ－
ｌｏａｄ　ｒａｔｉｏ　ｒｅａｃｈｅｓ　４０％ａｎｄ　ｔｈｅ　ａｔｔｉｔｕｄｅ　ｍａｎｅｕｖｅｒ　ｓｐｅｅｄ　ｏｆ　ＪＬ－１ｃａｎ　ｂｅ　２．１（°）／ｓ，ｗｈｉｃｈ　ｅｎａｂｌｅ　ｓｔｅｒｅｏ
ａｎｄ　ｐｉｅｃｅ　ｉｍａｇｉｎｇ．Ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｃａｐａｃｉｔｙ　ｏｆ　８００ＧＢ　ｏｎ－ｂｏａｒｄ　ＦＬＡＳＨ　ｓｔｏｒａｇｅ　ａｎｄ　ｄｏｕｂｌｅ　Ｘ　ｂａｎｄ　６００Ｍｂ－
ｐｓ　ｔｅｌｅｍｅｔｒｙ，ＪＬ－１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｃａｎ　ｃｏｌｌｅｃｔ　ｕｐ　ｉｍａｇｅ　ｄａｔａ　ｏｖｅｒ　ｎｅａｒｌｙ　１５０，０００ｋｍ２　ｄａｉｌｙ．Ｔｈｅ　ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｗａｓ
ｌａｕｎｃｈｅｄ　ｉｎ　２０１５，ａｎｄ　ｃａｎ　ｃｏｌｌｅｃｔ　ｉｍａｇｅｓ　ｗｉｔｈ　ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓ　ｏｆ　０．７２ｍ（ＰＡＮ）ａｎｄ　２．８８ｍ（ＭＳ）ｉｎ　６５６
ｋｍ　ｓｕｎ　ｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓ　ｏｒｂｉｔ，ｗｈｉｃｈ　ｍｅｅｔ　ｔｈｅ　ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ　ｏｆ　ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌ　ｍｏｖｅｍｅｎｔｓ．
Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｏｐｔｉｃａｌ　ｒｅｍｏｔｅ　ｓｅｎｓｉｎｇ；ｐｌａｔｆｏｒｍ　ａｎｄ　ｐａｙｌｏａｄ　ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ；ＪＬ－１；ｍｕｌｔｉ－ｍｏｄｅ　ｉｍａｇｉｎｇ；

ｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔ　ｈｉｇｈ－ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ



１　引　言

　　纵观国际遥感卫星的发展趋势，小卫星正向

高空间分辨率、高时间分辨率、高光谱分辨率、高

机动能力和高集成化等方向发展［１－２］，同时当前新

型小卫星的设计理念也已从原有的载荷适配平台

的方式发展为以载荷为中心的整星一体化联合优

化方式，具体实施方式 为 结 构 一 体 化［３－５］、热 控 一

体化和电子学一体化［６－８］。该 设 计 理 念 的 突 出 特

点是在设计过程中突破了卫星平台载荷相叠加的

设计方式，将载荷和平台统筹考虑并实现有机结

合，资源兼顾，达到系统最优组合［９－１０］。

吉林一号卫星以商用高分辨遥感卫星数据

需求为切入点，采用“星载一体化”的设计理念进

行研制，突出载荷优势，符合以载荷为中心的新技

术体 系 卫 星 的 发 展 趋 势，满 足 机 动 性 强、可 靠 性

高、成本低、载荷比高的应用需求。吉林一号卫星

凭借其分辨力高、成像谱段多、重访时间短、机动

能力强等特点，在农林生产、资源管理、环境监测、
土地规划、地理测绘等领域具有极高的民用及商

用价值。
本文结合吉林一号卫星实际工程项目阐述了

星载一体化的概念及实现方法，详细介绍了吉林

一号卫星设计指标、特点、关键技术设计与遥感数

据示例及应用［１１－１４］。

２　吉林一号卫星指标及特点

　　吉林一号卫星技术指标如表１所示。

表１　吉林一号卫星技术指标

Ｔａｂ．１　Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ　ｉｎｄｅｘ　ｏｆ　ＪＬ－１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

参数 指标

轨道高度／ｋｍ　 ６５６（太阳同步轨道）

像元分辨率／ｍ
≤０．７２（全色）

≤２．８８（多光谱）

幅宽／ｋｍ ≥１１．６
连续成像时间／ ４００（一个轨道周期）

最大侧摆角／（°） ±４５

工作模式
常规推扫、大角度侧摆

条带拼接、立体成像

续表１

参数 指标

Ｓ频段

测控系统

上行码速率：２　０００ｂｐｓ
下行码速率：４　０９６ｂｐｓ

Ｘ频段

数传系统

数传码速率：６００Ｍｂｐｓ（双通道）

星上存储：８００Ｇｂｉｔ（可随机按块读写）

４８０ＧＢ　ＳＳＤ

姿态控制

姿态角确定精度：≤０．０３°（３σ）

姿态角指向精度：≤０．０５°（３σ）

姿态稳定度：≤０．００１（°）／ｓ（３σ）

电源系统
帆板面积：３．９６ｍ２

锂电池容量：２０Ａｈ（双组）

整星质量／ｋｇ ≤４５０
寿命／年 ≥３

２．１　轻型高分辨相机

吉林一号卫星轻型高分辨相机采用同轴三反

消像散光学系统。通过长焦距、大Ｆ数（Ｆ／１３．３）
光学系统，配以全色／多光谱一体的时间延迟积分

光电耦 合 探 测 器（Ｔｉｍｅ　Ｄｅｌａｙｅｄ　ａｎｄ　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ
Ｃｈａｒｇｅ　Ｃｏｕｐｌｅｄ　Ｄｅｖｉｃｅ，ＴＤＩ　ＣＣＤ），保 证 成 像 系

统的信噪比。相机承力结构采用碳纤维增强复合

材料（Ｃａｒｂｏｎ　Ｆｉｂｅｒ　Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ　Ｐｌａｓｔｉｃｓ，ＣＦＲＰ）

与桁架式设计，光学反射镜采用ＳｉＣ陶瓷 材 料 与

轻量化设计，上述两种途径实现了光机结构的超

轻量化与高稳定性。

轻型高分 辨 相 机 光 学 系 统 的 孔 径 光 阑 为 主

镜，口径为Φ６００ｍｍ，为使光路紧凑，使用两片折

叠镜 对 光 路 进 行 折 叠。光 机 系 统 设 计 如 图１所

示。相机结构主要由主镜组件、次镜组件、三镜组

件、折 叠 镜 组 件、调 焦 机 构、调 偏 流 机 构、焦 面 组

件、主背板组件、桁架组件及遮光罩组件等构成。

相机含成像电子学的整备质量为１０５ｋｇ。

吉林 一 号 卫 星 的 焦 平 面 组 件 由４片 ＴＤＩ
ＣＣＤ组成，采用 交 错 拼 接 方 式，在 相 机 像 面 的 视

场中 心 线 两 侧 分 两 行 上 下 错 开 排 列 相 邻 ＴＤＩ
ＣＣＤ器件。在焦平面基板上，加工４片ＴＤＩ　ＣＣＤ
对应的通光槽及高精度的定位平面，拼接时修研

ＴＤＩ　ＣＣＤ调整垫，保证各片ＴＤＩ　ＣＣＤ拼 接 后 共

面（±０．０１ｍｍ），然 后 再 检 测、调 整 各 片 ＴＤＩ
ＣＣＤ器件的位 置，保 证 两 行 ＴＤＩ　ＣＣＤ器 件 的 直

线性（±０．００２ｍｍ）、平 行 性（±０．００２ｍｍ）以 及
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（ａ）光学系统

（ａ）Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｏｐｔｉｃａｌ　ｓｙｓｔｅｍ

（ｂ）相机结构

（ｂ）Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｃａｍｅｒａ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
图１　吉林一号卫星的光机系统设计

Ｆｉｇ．１　Ｏｐｔｏ－ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ＪＬ－１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

像元搭接精度（±０．００２ｍｍ）。吉 林 一 号 卫 星 焦

平面示意图如图２所示。

图２　吉林一号卫星焦平面

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｃａｌ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ＪＬ－１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

相机的成像电路系统根据任务要求需实现对

四片ＴＤＩ　ＣＣＤ的驱动与信号处理，每片ＣＣＤ成

像电路的设计框架与组成如图３所示。
地物目标的光信号通过相机的光学系统入

射到由ＴＤＩ　ＣＣＤ传 感 器 组 成 的 焦 平 面 上，ＣＣＤ

图３　ＴＤＩ　ＣＣＤ成像电路系统示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ＴＤＩ　ＣＣＤ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｃｉｒｃｕｉｔ　ｓｙｓｔｅｍ

传感器对目标的光信号进行积分曝光，完成光电

转换，并输出相应比例的模拟视频信号。经过预

放单元的阻抗匹配与信号放大后输入到视频处理

电路。
视频处理电路集成了相关双采样（Ｃｏｒｒｅｌａｔｅｄ

Ｄｏｕｂｌｅ　Ｓａｍｐｌｅ，ＣＤＳ）、可 编 程 增 益 放 大 器（Ｐｒｏ－
ｇｒａｍｍａｂｌｅ　Ｇａｉｎ　Ａｍｐｌｉｆｉｅｒ，ＰＧＡ）和 模 数 转 换 器

（Ａｎａｌｏｇ－ｔｏ－Ｄｉｇｉｔａｌ　Ｃｏｎｖｅｒｔｅｒ，ＡＤＣ），因 此 该 电

路模块的主要功能是完成ＣＣＤ有效视频信号的

提取、放大与数字量化处理，也是影响成像质量的

关键环节之一。量化后的图像数据发送至数字处

理电路进行缓存。

数字处理电路是成像电路系统的控 制 核 心，

负责输出满足ＣＣＤ工作需求的原始驱动信号，控
制偏置电源的上、下电顺序与视频处理电路的工

作时序，利用通信总线接收控制指令，返回遥测参

数，并将图像数据按照约定的图像传输格式经由

接口电路输出到数传系统。

驱动放大电路将原始的ＣＣＤ驱 动 信 号 进 行

功率放大，输出满足ＣＣＤ工作需求的各路驱动信

号，偏置电源电路则主要是提供ＣＣＤ工作所需的

各种稳定电源。

２．２　敏捷多模式成像技术

吉林一号 卫 星 采 用 两 套 新 型 控 制 力 矩 陀 螺

（Ｃｏｎｔｒｏｌ　Ｍｏｍｅｎｔ　Ｇｙｒｏ，ＣＭＧ）作 为 在 轨 快 速 机

动试验模式的执行结构，使得整星俯仰轴角速度

具备最快达２．１（°）／ｓ的机动能力。结合４套反

作用飞轮主执行机构，使吉林一号卫星具备常规

推扫成像、大角度侧摆成像、同轨立体成像和条带

拼接 成 像 在 内 的 多 模 式 成 像 能 力，如 图４所 示。

其中，后两种工作模式为在轨试验模式。

吉林一号卫星所配备的控制力矩陀螺（Ｃｏｎ－
ｔｒｏｌ　Ｍｏｍｅｎｔ　Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ，ＣＭＧ）由 结 构 件 和 控 制
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（ａ）星下点推扫成像　　 （ｂ）大角度侧摆成像

（ａ）Ｓｃａｎｎｉｎｇ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｏｆ　（ｂ）Ｓｃｒｏｌｌ　ｉｍａｇｉｎｇ　ａｔ

ｓｕｂ－ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｐｏｉｎｔｓ　 ｌａｒｇｅ　ａｎｇｌｅｓ

（ｃ）同轨立体成像　　 　　（ｄ）条带拼接成像

（ｃ）Ｓｔｅｒｅｏ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｏｎ　　　（ｄ）Ｂａｎｄ　ｍｏｎｔａｇｅ

ｓａｍｅ　ｏｒｂｉｔ　 ｉｍａｇｉｎｇ
图４　吉林一号卫星多模式成像示意图

Ｆｉｇ．４　Ｍｕｌｔｉ－ｍｏｄｅ　ｉｍａｇｉｎｇ　ｏｆ　ＪＬ－１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图５　控制力矩陀螺示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ＣＭＧ

器电箱组成。ＣＭＧ结构件由转子、框架轴承、框

架伺服电机、框架编码器等组成，为控制器电箱提

供转子角速度信号、框架角位置信号，并直接接收

控制器电箱电机驱动单元的控制，使转子电机以

恒定转速转动、框架伺服电机进行角度／角速度伺

服跟踪，如 图５所 示。控 制 器 电 箱 通 过ＣＡＮ总

线接收控制 指 令，管 理ＣＭＧ组 件 内 部 的 运 行 状

态进行遥测量采集，并根据指令驱动转子电机和

框架伺服电机进行转动，此外还包含自身使用的

二次电源转换和框架编码器处理电路。

２．３　基于固态盘的星上大容量存储系统

吉林一号卫星采用传统ＦＬＡＳＨ阵列存储高

速图像数据的同时，创新性地采用了军工级大容

量固态盘（Ｓｏｌｉｄ　Ｓｔａｔｅ　Ｄｒｉｖｅ，ＳＳＤ）作为星上高分

辨遥感图像数据的备份存储单元。
从技术角 度 来 说，商 业／工 业ＳＳＤ的 数 据 存

储校验纠错和ＦＬＡＳＨ管理能力已远远超越传统

大型卫星以ＦＬＡＳＨ为存储介质的定制大容量存

储系统。以某公司ＳＳＤ产品为例，它支持动态和

静态的损耗均衡算法，能够自动完成ＳＳＤ的坏块

管理 工 作，大 大 提 高 了 Ｆｌａｓｈ寿 命；采 用 ＢＣＨ
ＥＣＣ校验 算 法，可 在５１２ｂｙｔｅ内 纠 正２４ｂｉｔ错

误；采用ＡＥＳ　１２８－ｂｉｔ硬件加密引擎，并支持多种

软件安全擦除算法。但它在轨宇宙辐照条件下应

用的可靠性尚未验证。仅管如此，从未来低轨小

卫星的发展来看，ＳＳＤ在星上大容量存储的应用

有极大的需求及可行性，具体原因如下：
（１）ＳＳＤ 成 本 极 低，适 合 小 卫 星 低 成 本 的

需求；
（２）６００ｋｍ以下 低 轨 的 辐 照 强 度 迅 速 降 低，

同时现代半导体器件的总剂量阈值不断提高，且

小卫星在轨寿命低，总剂量已不再成为影响系统

在轨功能的主要因素；
（３）存储系统在轨为间歇式工作模式，只在成

像和数传期间加电，工作时间短，可忽略单粒子效

应的影响。
综上，ＳＳＤ完全满足未来低成本遥感小卫星

海量存储的任务需求。
吉林一号卫星大容量存储系统由固 态 硬 盘、

现 场 可 编 程 门 阵 列（Ｆｉｅｌｄ－Ｐｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅ　Ｇａｔｅ
Ａｒｒａｙ，ＦＰＧＡ）、电源系统、控制器局域网络（Ｃｏｎ－
ｔｒｏｌｌｅｒ　Ａｒｅａ　Ｎｅｔｗｏｒｋ，ＣＡＮ）总线通信模块、低电

压 差 分 信 号（Ｌｏｗ　Ｖｏｌｔａｇｅ　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ　Ｓｉｇｎａｌ，

ＬＶＤＳ）发送／接 收 模 块 组 成，采 用４层 叠 层 化 设

计，每层处理一路ＣＣＤ通道，相互独立，如图６所

示。相机成像过程中，ＣＣＤ通道ｎ通过ＬＶＤＳ电

平接口发送图像数据，固存通道的ＬＶＤＳ接收模

块将 接 收、解 串 图 像 数 据 并 还 原 为 并 行 数 据。

ＦＰＧＡ内的图像数据接收模块接收图像数据，并由

时序控制模块将数据发送给ＳＳＤ控制器，ＳＳＤ控

制器再按照ＳＳＤ通信协议将数据写入ＳＳＤ。当收
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图６　大容量存储系统组成示意图（单通道）

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｍｅｍｏｒｙ　ｓｙｓｔｅｍ
（ｓｉｎｇｌｅ　ｃｈａｎｎｅｌ）

到“数据下传”指令时，时序控 制 模 块 将 控 制ＳＳＤ
控制器按照ＳＳＤ通信协议读取数据，并通过图像

数据发送模块将并行图像数据发送给ＬＶＤＳ发送

模块，转换为ＬＶＤＳ串行数据，发送给数传通道。

３　星载一体化光机结构

３．１　多学科联合优化设计

高分辨光学遥感卫星的光机结构是一个“光－
机－热”复杂耦合的综合体，其设计以满足光学系

统性能为最终优化目标，需要运用多学科的理论

和研制方法进行交叉研究和技术集成。
吉林一号卫星在星载一体化设计过程中采用

光机热集成仿真设计方法，仿真评估需要统筹考

图７　一体化集成仿真设计与分析流程

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ　ｄｅｓｉｇｎ　ａｎｄ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ｏｆ　ｏｐｔｏ－
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｓｙｓｔｅｍ

虑光学元件支撑结构、热光学效应与光学系统成

像，将光学设计软件、结构设计与分析软件及热分

析软件无缝集成，形成联合优化仿真平台。综合

考察各种环境工况下产生的结构变形和光学表面

变形对光学系统的影响，进而得出整个光机系统

的刚体位移（离轴、倾斜和离焦等）、整体与局部的

波前差（ＲＭＳ值）、面型（ＰＶ值）及光学传递函数

（ＭＴＦ）等，评 价 成 像 质 量，最 终 实 现 系 统 的 最 优

设计。光机热一体化集成仿真设计及分析流程如

图７所示。

３．２　星载一体化布局及光机结构设计

吉林一号卫星在总体布局上采用了以载荷为

中心、单机围绕载荷布局的星载一体化方案。卫

星承力结构采用中心承力筒加单机安装板的设计

方案。为减轻卫星结构重量，中心承力筒采用碳

纤维复合材料，单机安装板采用预埋热管的铝蜂

窝夹层板，卫星结构主要由中心承力筒、５块单机

安装板、中心承力筒支架、相机支架、碳纤维桁架

杆和对接环组成。具体实施以有效载荷———高分

辨光学相机为卫星中心，在卫星的－Ｘ向、＋Ｙ 向

与－Ｙ 方 向 间 隔１２０°均 匀 分 布 有３块 单 机 安 装

板，这３块 单 机 安 装 板 通 过＋Ｚ向 单 机 安 装 板、

－Ｚ向单机安装板以及碳纤维桁架杆与相机结构

相连，在卫星的－Ｘ向、＋Ｙ 向与－Ｙ 向均匀分布

３块太阳帆板，如图８所示。对于天线、敏感器等

对 视 场 有 要 求 的 设 备，主 要 安 装 在 卫 星 舱 外 的

－Ｚ、＋Ｚ面以及相机遮光罩上端，星内设备主要

安装在５块单机安装板上。其中，中心承力筒兼

顾相机遮光罩功能，一方面遮挡部分地球大气散

射光和其它杂光进入相机镜头，并利用遮光罩长

度和遮光罩内的挡光环及表面黑漆材料特性，最

图８　吉林一号卫星结构照片

Ｆｉｇ．８　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ　ｏｆ　ＪＬ－１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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大限度地吸收杂散光，保证成像信噪比；另一方面

也是卫星的主承力结构，承受大部分力学载荷，一
体两用，减少了构件的数量与质量，提高了卫星的

功能密度比。

４　星载一体化多模式敏捷成像

４．１　敏捷成像策略

为提高吉林一号卫星姿态控制系统的姿态机

动及稳定能力，吉林一号卫星姿控系统配置了沿

卫星Ｚ轴平行安装的双ＣＭＧ以及高精度的反作

用飞轮系统。双ＣＭＧ主要完成卫星俯仰轴的快

速大角度机动，反作用飞轮系统主要完成卫星三

轴姿态的高精度控制。
在多模式成像卫星姿态机动及稳定 阶 段，为

充分发挥双ＣＭＧ的大力矩输出特性及反作用飞

轮系统的高精度控制特性，设计了一种基于切换

思想的控制策略。该策略通过设计高效的卫星姿

态机动及稳 定 控 制 律 和 双ＣＧＭ 的 操 纵 律，实 现

吉林一号卫星的敏捷成像任务。

４．２　基于剪刀律的双控制力矩陀螺操纵律设计

吉林一号卫星采用两只平行安装的ＣＧＭ，框
架轴均平行于卫星Ｚ轴，所以能够在卫星Ｘ／Ｙ 平

面上输出大力矩。为保证两只ＣＧＭ 输出的合力

矩方向始终平行于指令力矩方向，设计“剪刀”式

角位置控制操纵律，如图９所示。

（ａ）初始角动量方向　　　（ｂ）输出力矩方向

（ａ）Ｉｎｉｔｉａｌ　ａｎｇｕｌａｒ　ｍｏｍｅｎｔｕｍ　（ｂ）Ｏｕｔｐｕｔ　ｔｏｒｑｕｅ

ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ　 ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ
图９　剪刀式角位置控制操纵律输出力矩示意图

Ｆｉｇ．９　Ｏｕｔｐｕｔ　ｔｏｒｑｕｅ　ｏｆ　ｓｔｅｅｒｉｎｇ　ｌａｗ　ｆｏｒ　ｓｃｉｓｓｏｒ　ｓｔｙｌｅ

这种双控制力矩陀螺剪刀式角位置控制操纵

律具有以下优点：
（１）减小了在其它方向输出的干扰力矩；
（２）减小两台ＣＭＧ框架伺服系统性能差异

的影响；
（３）始终保证两台ＣＭＧ输出的合角动量在

固定方向，便于动量管理。

４．３　反作用飞轮系统的高精度控制律设计

根据控制需求，为提高姿态控制精度，必须对

空间干扰力矩和反作用飞轮的摩擦力矩进行估计

和补 偿。借 鉴 在 轨 卫 星 的 成 熟 经 验，设 计 了ＰＤ
控制加估计补偿器的控制方案。该方案的原理如

图１０所示。

图１０　ＰＤ＋补偿控制律示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｂｌｏｃｋ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ＰＤ＋ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｌａｗ

在本控制方案中，将卫星姿态误差及 角 速 度

误差输入控制器，进而形成控制指令，实现高精度

和高稳定度的姿态控制。其中，飞轮角动量卸载

采用磁 卸 载 方 式。当 系 统 角 动 量 超 过 启 控 阈 值

时，启 动 磁 卸 载；当 角 动 量 低 于 给 定 的 脱 控 阈 值

时，断开磁卸载控制。

４．４　敏捷成像仿真

采用以上设计的敏捷成像控制策略，在 考 虑

各种误差及不确定性的影响下，吉林一号卫星同

轨立体成像的第二段（卫星俯仰轴机动约为５０°，

滚动轴 机 动 为２．５°）及 拼 接 成 像 的 第 三 段（卫 星

俯仰轴 机 动 约 为３０°，滚 动 轴 机 动 为０．５°），仿 真

结果分别如图１１和图１２所示。从仿真图可以看

出，同轨立体成像第二段的卫星姿态机动及稳定

时间可在５０ｓ内完成，拼接成像第三段的卫星姿

态机动及稳定时间可在３０ｓ内完成，满足多模式

成像的设计需求。

５　高精度像移补偿技术

　　为实现吉林一号卫星的高分辨成像，在轨针

对ＴＤＩ　ＣＣＤ相机多级积分成像进行高精度像移

补偿设计。
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图１１　同轨立体成像第二段仿真结果

Ｆｉｇ．１１　Ｓｅｃｏｎｄ　ｓｅｇｍｅｎｔ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｓａｍｅ　ｏｒ－

ｂｉｔ　ｓｔｅｒｅｏ　ｉｍａｇｉｎｇ

图１２　条带拼接成像第三段仿真结果

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｉｒｄ　ｓｅｇｍｅｎｔ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｓｕｌｔ　ｏｆ　ｂａｎｄ

ｍｏｎｔａｇｅ　ｉｍａｇｉｎｇ

５．１　高精度像移数学模型建立

高分辨多模式成像像移计算需要建立地面目

标、卫星和相机之间的关联。地面目标随地球固

联自转及卫星姿态快速机动，导致卫星本体坐标

系相对轨道坐标系、惯性空间坐标系和地球坐标

系产生相对运动，相关的位置矢量与速度矢量均

处在不同的三维坐标系下。为便于数学建模，建

立对 应 的 参 考 坐 标 系，包 括 地 球 惯 性 坐 标 系

ｏＩｘＩｙＩｚＩ、地 球 坐 标 系ｏＥｘＥｙＥｚＥ、轨 道 坐 标 系

ｏｂｘｂｙｂｚｂ、卫星本 体 坐 标 系ｏｓｘｓｙｓｚｓ，相 机 坐 标 系

ｏｃｘｃｙｃｚｃ 和像 面 坐 标 系ｏｐｘｐｙｐｚｐ。图１３为 吉 林

一号卫星ＴＤＩ　ＣＣＤ相机成像的几何关系示意图。

其中，Ｒ为地球半径，Ω为卫星轨道角速率，Ｈ 为

轨道高 度，ｉ０ 为 轨 道 倾 角，γ０ 为 拍 照 时 刻 轨 道 平

面内降交点到卫 星 之 间 对 应 的 中 心 角，ｆ为 相 机

焦距，φ０ 为横滚角，φ为横滚角速度。

图１３　ＪＬ－１卫星ＴＤＩ　ＣＣＤ相机成像几何关系

Ｆｉｇ．１３　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｏｆ　ＴＤＩ　ＣＣＤ　ｉｍａ－

ｇｉｎｇ　ｏｆ　ＪＬ－１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ

成像目标的物方光线追迹是指目标在相机坐

标系内进行观测时光线方向和位置的确定。从地

理坐标系到像面坐标系需要经过７个坐标系的转

换。Ｐ为目标光线与地理坐标系的交点，由Ｐ发

出的光线矢量（ｇ１，ｇ２，０，１）经过坐标转换最终到

达像面上。由地理坐标系到轨道坐标系的转换公

式为：

ＯＰ′＝

－ｆ／Ｈ　 ０ ０ ０

０ －ｆ／Ｈ　 ０ ０

０ ０ －ｆ／Ｈ －ｆ

熿

燀

燄

燅０　 ０　 ０　 １

·

１　 ０　 ０　 ０

０ ｃｏｓ（φ０＋φｔ） ｓｉｎ（０＋φｔ） ０

０ －ｓｉｎ（φ０＋φｔ） ｃｏｓ（０＋φｔ） ０

熿

燀

燄

燅０　

０

熿

燀

燄

燅０　

０

熿

燀

燄

燅０　

０

熿

燀

燄

燅１

ＯＰ．

（１）

吉林一号卫星成像时，垂直轨道方向 上 姿 态

指向不断变化，卫星飞行过程中存在横滚角，导致

轨道坐标系相对于卫星本体坐标系发生旋转。光

线矢量ＯＰ′经过从轨道坐标系到卫星本体坐标系

的坐标转换（如 式（２））到 达 卫 星 本 体，得 到 矢 量

ＯＰ″。
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ＯＰ″＝

１　０　０　 ０
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０　 １　 ０　 ０
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熿
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熿
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０

熿
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０

熿

燀

燄

燅０　
０
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燀

燄
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０
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燀
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燀
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×
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０
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０

０　

０
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０

熿
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０
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燄
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０
０　
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燅

０　

０
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燄

燅
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０
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燀
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燅
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熿

燀

燄
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ＯＰ′． （２）

　　对时间ｔ微 分 后，即 可 得 到 像 面 上 各 点 的 像

移方程：

ｄＯＰ′
ｄｔ ＝

ｄＯＰ１′／ｄｔ
ｄＯＰ２′／ｄｔ
ｄＯＰ３′／ｄｔ

熿

燀

燄

燅０

＝

Ｖｐ１
Ｖｐ２
Ｖｐ

熿

燀

燄

燅３

Ｖｐ＝β Ｖ２ｐ１＋Ｖｐ２槡 ２＝ａｒｃｔａｎＶｐ２Ｖｐ１
， （３）

其中：Ｖｐ 为像面对应的像移速度矢量，β为成像补

偿偏流角。

５．２　像移补偿实现

像移速度补偿采用相机偏流机构调整和整星

姿态调整互补互备的策略。其中偏流机构调整是

在拍照前，根据影像的移动速度转动ＴＤＩ　ＣＣＤ所

在焦面，使影像在ＴＤＩ　ＣＣＤ上的像移量为零。卫

星姿态调整是根据卫星与相机的固结情况，通过

卫星的 姿 态 角 运 动 实 现 像 移 补 偿，影 像 在 ＴＤＩ
ＣＣＤ上的像 移 量 为 零。偏 流 机 构 实 现 像 移 补 偿

的优势在于像移参数调整速度快、精度高，卫星姿

态调整实 现 像 移 补 偿 的 优 势 在 于 仅 依 靠 卫 星 平

台，像移补偿角度范围大。吉林一号卫星在轨完

成了多模式成像像移速度和行转移时间的快速补

偿，偏流角补偿精度优于１１′，像移速度补偿精度

优于０．３％。

６　遥感数据示例与应用

　　依据获取的在轨图像，建立了地面标定ＣＣＤ
增益／级数参数修正表，实现 了ＣＣＤ级 数 与 增 益

的正确设置，图像灰度层次丰富，动态范围适中；
对图像的成像分辨率、传递函数和信噪比进行了

测试评估，其中全色沿轨与垂轨方向的分辨率实

测值为０．７１ｍ，幅宽１１．７ｋｍ，多 光 谱 沿 轨 与 垂

轨方向的分辨率分别为２．８５ｍ和２．８６ｍ，幅宽

１１．７８ｋｍ；在轨 ＭＴＦ的实际测量值为０．０８６；全

色信噪比为４２ｄＢ，多光谱信噪比达到４５ｄＢ。通

过综合测试，吉林一号卫星的光学系统设计正确，
一体化结构设计合理，成像图像清晰、质量好、噪

声低、分辨率高，在轨成像满足商业需求。

图１４　社会经济（阿布扎比）

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｍｕｎｉｔｙ　ｅｃｏｎｏｍｙ（Ａｂｕ　Ｄｈａｂｉ）

图１５　城市规划（埃尔帕索生活区）

Ｆｉｇ．１５　Ｔｏｗｎ　ｐｌａｎｎｉｎｇ（Ｅｌｐａｓｏ　ｌｉｖｉｎｇ　ｑｕａｎｔｅｒｓ）
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　　高时间分辨率和高空间分辨率的吉林一号卫

星，可提供全覆盖、高精度、实时的卫星遥感数据，
广泛应用于国土资源监测、土地测绘、矿产资源开

发、智慧城市建设、交通设施监测、农业估产、林业

图１６　城市交通（阿布扎比）

Ｆｉｇ．１６　Ｕｒｂａｎ　ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ（Ａｂｕ　Ｄｈａｂｉ）

图１７　智慧生活（法拉利主题公园）

Ｆｉｇ．１７　Ｓｍａｒｔ　ｌｉｖｉｎｇ（Ｆｅｒｒａｎ　ｔｈｅｍｅ　ｐａｒｋ）

资源普查、生态环境监测、防灾减灾、公共应急卫

生等领域。高精度、高分辨率的图像不仅是进一

步实现遥感数据深度挖掘的基础，还是促进商业

航天发展的重要因素。吉林一号获取的遥感图像

示例如图１４～图１７所示。

７　结　论

　　吉林一号为高性能小卫星，其功能集成度和

复杂度大大提高，以体积、重量和功耗等设计指标

为约束，采用星载一体化的设计理念进行研制，本
文分别从光机结构设计、综合电子设计、多模式敏

捷成像以及高分辨成像像移补偿４个方面，论述

了星载一体化设计理念的实现过程。其中，星载

一体化光机结构设计具有结构紧凑、体积小、质量

轻、功能密度高、刚度高以及可靠性高等特点；星

载一体化整星综合电子系统实现了平台与载荷电

子学系统的集成，在有效降低电子学系统规模及

重量的同时，提高了系统的可靠性；采用ＣＭＧ作

为姿控部件，大幅提升了整星的机动能力，可单星

实现多模式成像，扩展了卫星在轨成像效能及应

用领域；通过高精度像移实时补偿技术保证了卫

星在轨高分辨成像的质量。
目前，吉林一号卫星在轨运行良好，投入运营

后获取了 大 量 高 分 辨 率 可 见 光 及 多 光 谱 图 像 数

据，服务于中国各民用部门，并为积极探索国产化

卫星的商业应用价值奠定了基础。
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