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摘　要：为了对光学遥感卫星中飞轮微振动带来的成像像移进行精确预估，研究了飞轮微振动对成像影

响的相关机理，建立了理论分析模型，搭建了高仿真度实验测量平台．研究微振动对成像影响机理，构建

从飞轮扰振特性到成像像移之间的传递函数表达式，理论证明了谐波特性和 模 态 特 性 是 飞 轮 微 振 动 对

成像像移影响的两大重要特性．搭建高仿真度的实验平台对微振动影响下的图像像移进行精确测量．对
比理论模型分析所得像移和实验测量数据，分 析 两 者 结 果 不 一 致 产 生 的 原 因．结 果 表 明：理 论 与 测 量 的

像移结果中谐波特性非常一致，两者具有几乎一致的典型的谐波因子；模态特性在低频段具有较高一致

性，中低频段误差在８％以内．
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０　引言

飞轮带来的微振动对高分辨率的光学遥感卫星产生不可忽视的影响．飞轮由于本身的固有缺陷（轴承微

小的偏心、缺陷和质量不均匀等）将在卫星在轨成像任务过程中产生微小的扰动力并作用在星体上，导致整

星指向精度降低和敏感器件失稳，从而影响卫星的设计光学分辨率．微振动问题是制约光学遥感卫星分辨率

的关键因素之一，因此，针对微振动展开精确评估具有重要意义［１－２］．
２０００年起，国内外针对航天器中的微振动评估技术展开了深入研究［３－７］，目前常见的微振动的评估技术

主要包括理论建模评估和实验测量评估．理论建模评估能够快速的对飞轮微振动进行预估，指导结构设计和

优化．目前常见的理论建模方法有集成建模分析法和频域分析法．其中集成建模分析法由 ＭＩＬＬＥＲ　Ｄ　Ｗ［３］提

出并应用在ＳＩＭ（Ｓｐａｃｅ　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ　Ｍｉｓｓｉｏｎ）航天器上．该方法能有效对整星力学结构，光学系统以及姿

控系统进行耦合建模，获得微振动对感兴趣的功绩函数的影响．此后多个航天器，例如詹姆斯韦伯空间望远

镜，ＳＤＯ（Ｓｏｌａｒ　Ｄｙｎａｍｉｃｓ　Ｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ）航天器均采用该方法对飞轮微振动影响进行评估．频域分析法依托

于航天器频域响应的特性，主要利用结构动力学中的频响分析获得航天器微振动频域响应特性．例 如 文 献

［２］便利用了频域法获得了微振动对相机像质的影响．无论是集成建模法还是频域法，均需利用有限元方法

进行模态分析．然而受制于有限元模型精确度，理论建模评估往往难以具有令人满意的精度．例如文献［３］针

对ＳＤＯ航天器的理论建模评估，其建模仿真结果是实验结果的１．５～２倍，频率普遍有５％～１０％的偏差，在
高频段理论仿真结果不准确性尤为明显．地面仿真实验测量法虽然较为复杂，实验成本较高，但其能获得精

度较高结果，因此其成为了在轨微振动评估的基准，并且能为理论模型的校核提供依据．
本文采用频域法对飞轮微振动影响特性进行理论建模分析并搭建具有高仿真度的地面实验平台进行测

量．理论分析和实验结果表明，谐波特性和模态特性是飞轮微振动影响下像移中存在的重要特性．理论分析

与实验结果谐波特性非常一致，而模态特性随着频率升高吻合度变差．受制于仿真分析中的模型不准确度，
与在轨情况相比，理论分析结果偏大．相反的，地面实验由于风阻的存在，与在轨情况相比，其实验结果偏小．
后期针对在轨微振动预估 将 以 实 验 结 果 为 基 准，同 时 对 理 论 模 型 展 开 校 核 与 修 正 以 提 升 其 分 析 结 果 的 准

确度．

１　飞轮微振动扰动特性简介

飞轮微振动主要由飞轮本身的动不平衡、静不平衡和轴承缺陷等导致［８］．其中飞轮动静不平衡对成像影

响机理如图１所示．

图１　飞轮动不平衡和静不平衡产生机理

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅ　ｍｅｃｈａｎｉｓｍ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ａｎｄ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｉｍｂａｌａｎｃｅ　ｏｆ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ

飞轮制造，装配过程难免存在误差，这些误差将导致飞轮转子的质心与旋转轴心（图１中Ｚｒ轴）不重合，
从而在飞轮转动过程中产生位于转轴垂直平面内的离心力，显然该离心力是微振扰动力的来源之一，其离心

力大小为

Ｆｓ＝ｍｓｅΩ２ （１）
式中，ｍｓ 为静不平衡等效质量点大小，ｅ为其偏心大小，Ω 为飞轮转速．

式（１）给出的仅是静不平衡扰动力的标量表达，实际上这个离心力方向将会绕着轴心周期性变化，图１
２－４００２１３０
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中ｘ轴和ｙ轴分量为

Ｆｘ（ｔ）＝Ｆｓｓｉｎ（Ωｔ＋φ０）

Ｆｙ（ｔ）＝Ｆｓｃｏｓ（Ωｔ＋φ０）｛ （２）

式中，Ω 为飞轮转速，φ０ 为其初始相位．
飞轮的动不平衡是由于转子的中心轴与标称方向发生了偏离，从而使转子旋转角动量的矢量方向产生

偏移．由动量矩定理可知，飞轮安装处需向飞轮提供额外的力矩以平衡该动量矩变化．动不平衡所致扰动力

矩为

Ｕｄ＝ｍｄｒｈ （３）
式中，ｍｄ 为动不平衡等效质量点大小，ｒ为其等效质量点距离转轴的距离，ｈ为轴向方向等效质量点距离转

子中心的轴向距离．
同样，式（３）是动不平衡力矩的标量表达，该扰动力矩方向亦随轴心周期变化，其ｘ轴和ｙ轴分量为

Ｍｘ（ｔ）＝ＵｄΩ２ｓｉｎ（Ωｔ＋φ０）

Ｍｙ（ｔ）＝ＵｄΩ２ｃｏｓ（Ωｔ＋φ０）
烅
烄

烆
（４）

式（２）与式（４）为飞轮本身动静不平衡带来的扰动力和力矩一次谐波分量．现实中飞轮不仅会在一次谐波处

产生扰动，由于拍的效应，亦会出现高次谐波的共振，从而产生具有丰富谐波特性的扰动力和力矩．加上轴承

缺陷也会产生高次谐波扰动，这些具有谐波特性的扰动可统一用式（５）表示为

Ｘｊ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ＣｉｊΩ２ｃｏｓ（ｈｊｉΩｔ＋φ０ｊ）　ｊ＝１，２，…，６ （５）

式中，Ｘｊ（ｔ）为三个坐标轴的扰动力或扰动力矩（ｉ＝１，…，６分别对应Ｆｘ，Ｆｙ，Ｆｚ，Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ 上的扰动

特性），Ｃｉｊ为各扰动力或者力矩的谐波幅值系数，ｈｉｊ为对应的谐波因子．
对式（５）进行傅里叶变换并忽略ω＜０的部分便得到飞轮扰动数据在频谱上的表达

Ｘｊ（ω）＝∑
ｎ

ｉ＝１
πＣｉｊΩ２［ｃｏｓ（φ０ｊ）＋ｊｓｉｎ（φ０ｊ）］δ（ω－ｈｊｉΩ）　ｊ＝１，２，… ，６ （６）

由式（６）可知，飞轮扰动力的幅频特性图将在ω＝ｈｊｉΩ 处有峰，这些峰的频率与转速成正比，幅值与转速

平方成正比．这样的特性在飞轮频率－速度－幅值瀑布图中体现为从原点出发的一系列谐波线．
针对本文研究卫星所用的飞轮，采用Ｋｉｓｔｌｅｒ测力平台对各飞轮在０～２　０００转工作状态下的扰动力和

力矩进行标定，通过对测试的时域数据进行傅里叶变换，得到单个飞轮各扰动力和力矩的速度－频率－扰动幅

值的瀑布图．图２为 飞 轮２径 向 力Ｆｘ 的 测 量 瀑 布 图 结 果 作 为 示 例．图２（ａ）能 看 出 非 常 显 著 的 谐 波

（Ｈａｒｍｏｎｉｃ）特性，其中一次谐波幅值最大最为显著．本文并对瀑布图编写了程序识别其中的谐波因子，将幅

值较大的谐波进行了统计．各飞轮谐波统计结果如表１所示．

图２　Ｙ 向飞轮轴向力Ｆｘ 测量结果

Ｆｉｇ．２　Ｍｅａｓｕｒｅｄ　ｄａｔａ　ｏｆ　ｒａｄｉａｌ　ｆｏｒｃｅ　Ｆｘａｔ　Ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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表１　各飞轮典型谐波因子统计

Ｔａｂｌｅ　１　Ｈａｒｍｏｎｉｃａｌ　ｆａｃｔｏｒ　ｏｆ　ｅａｃｈ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｗｈｅｅｌ

Ｉｔｅｍ　 Ｆｌｙｗｈｅｅｌ　１ Ｆｌｙｗｈｅｅｌ　２ Ｆｌｙｗｈｅｅｌ　３
Ｆｘ １，４．３，７．７，９．０　 １，１２．１　 １
Ｆｙ １，４．３，７．７，９．０　 １，１２．１　 １
Ｆｚ ３．３　 ６．１，７．９，１１．８，１２．１，１５．８，１８．２，２４．３　 ８．６，１２．１，１８．２
Ｍｘ １，４．３，７．７　 １，１２．１，１８．２　 １
Ｍｙ １，４．３，７．７　 １，１２．１，１８．２　 １
Ｍｚ ／ １，１２．０　 １

此外，在飞轮的瀑布图中可知，４００～５００Ｈｚ的频带上，有不符合谐波特性的扰振特性，如图２（ｂ）所示．
该扰振特性是飞轮径向摇摆模态（Ｒａｄｉａｌ　Ｒｏｃｋｉｎｇ）与转子扰振力耦合放大导致的，在瀑布图中往往以Ｖ字

形出现．径向摇摆模态亦是飞轮典型的扰振特性，其出现频段由飞轮和安装基座的柔性共同决定．根据隔振

理论，安装基座越柔，其出现频段的频率值和幅值就越小．不同于谐波特性，其出现频率固定，带宽窄，能较易

的通过隔振装置予以消除．因此，飞轮中的谐波特性对成像影响往往更为棘手，本文主要针对谐波特性带来

的微振动影响展开深入研究．

２　微振动理论模型

由于扰动力量级很小，从飞轮扰动力输入处到光学敏感器件刚体位移响应的结构传递函数以及光学敏

感器件刚体位移到最后成像像移的传递函数均近似为线性的．因此微振动理论建模可以通过有限元仿真和

光学软件计算的方法联合获得对成像影响的预估．其中结构传递函数可以通过模态叠加法，利用有限元软件

中的频响分析获得．

Ｓｉｊ（ω）＝∑
ｎｍ

ｉ＝１
Φｉξｉ（ω） （７）

式中，Ｓｉｊ（ω）为结构传递函数，Φｉ 为感兴趣频谱内各模态的振型数据，ξｉ（ω）为各模态增益函数．ｎｍ 为感性趣

频谱内模态数量．
光学传递系数通过光学软件ＺＥＭＡＸ获得，进而成像像移与飞轮六个方向输入的扰动力和力矩关系为

ＩＭ（ω，Ω）＝∑
６

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
αｊ［Ｓｉｊ（ω）Ｘｉ（ω，Ω）］＝∑

６

ｉ＝１

［∑
ｎ

ｊ＝１
αｊＳｉｊ（ω）］Ｘｉ（ω，Ω）＝∑

６

ｉ＝１
Ｈｉ（ω）Ｘｉ（ω，Ω） （８）

式中，αｊ 为从ＺＥＭＡＸ中获得的光学传递因子，ｎ为敏感光学器件个数（本文的同轴二反光学系统中影响成

像主要为主镜，次镜和焦面，ｎ＝３），Ｈｉ（ω）为总体传递函数，Ｘｉ（ω，Ω）为飞轮本身扰动力数据．
将式（６）带入到式（８）可得

ＩＭ（ω，Ω）＝∑
６

ｊ＝１
∑
ｎ

ｉ＝１
πＣｉｊΩ２［ｃｏｓ（φ０ｊ）＋ｊｓｉｎ（φ０ｊ）］δ（ω－ｈｊｉΩ）Ｈｊ（ω） （９）

从式（９）可知，像移结果中亦将出现谐波特性，且对应谐波的谐波因子是飞轮扰动数据中各向扰动力与

扰动力矩所有谐波因子的集合．与飞轮谐波特性不同的是，像移结果中的谐波幅值与转速平方并非为正比关

系．由于在整星结构特征频率处，结构传递函数Ｈｊ（ω）将会较大，因此像移瀑布图中将出现基于结构模态响

应的模态特性．在像移的频率－速度－幅值瀑布图中，谐波特性体现为从原点出发的一系列谐波线，而模态特性

体现为在固定频率附近的谐波幅值具有极大值．
显然，决定最后成像像移ＩＭ（ω，Ω）幅值特性的因素主要是飞轮本身扰动力和力矩输入Ｘｉ（ω，Ω）以及

结构传递函数Ｓｉｊ（ω）．飞轮的扰动特性Ｘｉ（ω，Ω）已通过Ｋｉｓｔｌｅｒ平台高精度测量获得，而Ｓｉｊ（ω）往往只能通

过有限元仿真的方法获得．受制于有限元模型的精确度，有限元分析所获得的结构传递函数Ｓｉｊ（ω）往往难以

具备令人满意的精度．在低频段，有限元结构模态参数可以通过校核达到较好的精度，而在高频段由于模型

边界的模拟以及模态阻尼选择中存在的误差，结果可信度将会变低．本文感兴趣频率范围为０～５００Ｈｚ，频

率上边界较高，因此采用理论建模分析的方法在高频段明显难以获得较为准确的结果．由文献［９－１０］可知，
图像往往对高频的振动更为敏感，因而利用理论分析的方法对成像质量给出的预估其可信度往往难以保障．
为了获得卫星在轨微振动影响的精确评估，开展具有高仿真度的地面成像像移测量实验十分必要．
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３　地面实验平台搭建

为了保证实验结果的精确度，实验过程需实现对在轨工作状态的高度仿真．因此实验平台需要遵循以下

设计原则：

１）实验样机的热力学特性需与正样一致；

２）实验样机参与成像和控制环节的软硬件需能实现类似于正样在轨成像功能；

３）实验环境对卫星带来的影响需与在轨环境一致．
根据以上原则，本文完成了能测量成像像移的实验平台的设计以及搭建．其中，整星样机整机结构以及

各关键单机经过模态实验以确保其热力学特性与正样一致；样机的光学系统采用正样备份相机，相机为一个

同轴二反卡塞格林光学系统，成像元件为积分级数为１０级，行转移时间为１００μｍ的ＴＤＩＣＣＤ；姿控系统中

飞轮采用正样飞轮备份件，其他部件（比如中心机，磁力矩器等）均采用电信件以确保其软件功能可以实现．
实验平台主要由卫星样机、狭缝靶标、电源设备、遥测遥控设备，图像处理电脑和弹簧悬吊装置组成，整个实

验平台如图３所示，平台工作原理如图４所示．

图３　实验平台概览图

Ｆｉｇ．３　Ｏｖｅｒｖｉｅｗ　ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔｂｅｄ

图４　实验平台原理

Ｆｉｇ．４　Ｂｌｏｃｋ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔｂｅｄ

实验过程中，样机被弹簧悬吊装置水平起吊，在狭缝靶标正前方进行成像．实验过程，表１的飞轮１、２和

３分别安装在Ｚ向、Ｙ 向和Ｘ 向飞轮安装位上．本文实验均在飞轮处于稳定转速状态下进行，为了使实验转
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速尽可能均匀覆盖飞轮工作的转速区间，利用姿控系统分别驱动Ｘ、Ｙ 和Ｚ 向飞轮分别独自以５０转为步长

工作在０到２　０００转之间以获得不同转速下的图像数据［１１］．
然而在地面实验平台中，很难使狭缝靶标与卫星对地推扫成像过程中的地面物体具有一致的运动状态．

为了使实验结果能反应 在 轨 图 像 中 的 微 振 动，本 文 开 发 了 一 种 新 的 地 面 成 像 模 式．实 验 过 程 中，整 个 ＴＤＩ
ＣＣＤ像面每１００μｓ（在轨成像过程的行转移时间）曝光一次，每次曝光后对ＣＣＤ全部１０级图像亮度求和，
将求和后的亮度作为当前时刻的图像．将所有求和后的图像按时间组合在一起，便得到狭缝在采样时间内的

最终输出图像．这样的成像方式虽然有别于在轨成像，但是最终图像中像移的幅值信息是等价的．唯一的区

别在于地面成像过程是１０级ＣＣＤ求和，这对于图像本身来说是一种平滑滤波处理，能有效提升图像的信噪

比，然而却将原有图像采样频率从１０　０００Ｈｚ降低为１　０００Ｈｚ．本文研究的微振动的频段为０～５００Ｈｚ，因此

尽管采样频率被降低，但仍能满足需求．图５为一张对比度增强后的实验结果示例，图中黄色区域为狭缝靶

标对应的图像．为了获得图像中的像移信息，本文采用狭缝图像的质心来求解时域的像移，通过傅里叶变换，
得到各频段的像移信息．

本文实验平台的环境与在轨区别之处主要来自重力、整星约束边界，阻尼差异以及环境噪声．为了验证

重力对实验结果影响很小，设计并完成了一组不同重力方向下的平行实验，实验结果表明重力影响很小（具

体实验数据在下一章给出）；整星约束边界同样影响很小，通过对整星悬吊频率的计算，发现弹簧悬吊系统特

征频率为８Ｈｚ左右，而整星一阶为１０８Ｈｚ左右，可以认为弹簧系统对整星的典型影响很小；由于实验平台

所处环境温度为２２±２℃，温度噪声影响可以忽略，实验过程中的环境噪声主要来自机械噪声，电子学噪声

与光学噪声．为了弄清噪声的频段和量级，在各飞轮转速均为０时进行噪声标定实验，实验结果如图６所示．

图５　对比度增强后实验结果图例

Ｆｉｇ．５　Ａ　ｓａｍｐｌｅ　ｏｆ　ｃｏｎｔｒａｓｔ－ｅｎｈａｎｃｅｄ　ｉｍａｇｅｓ

图６　环境噪声幅频特性曲线

Ｆｉｇ．６　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ－ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ　ｎｏｉｓｅｓ

　　从图６可以看出，实验存在两个典型的噪声：一个是在１０Ｈｚ以内，由悬吊系统带来的悬吊噪声；另一个

在６３．５Ｈｚ左右，该噪声由空调工作时的机械振动引起，空调关掉（实验中空调需保持运作以恒定实验环境

温度）后将会消失．由于这两个噪声频率固定且后续实验结果表明其并没有与实验结果中微振动响应频段耦

合，因此其影响可以通过数据处理的方式予以消除．其他频段上的噪声普遍小于０．０１个像素，表现为高斯白

噪声的特性，这些噪声对实验结果影响可以忽略．由于风阻等因素，地面阻尼相较于在轨阻尼偏高，因此地面

实验结果幅值相较于在轨偏低．后期将依托卫星在轨微振动像移数据对地面实验阻尼影响展开进一步研究．

４　实验内容及结果分析

４．１　不同飞轮稳定转速下微振动实验

在该实验平台上，从正样飞轮备份件中随机选三个飞轮（表１中的飞轮１、２和３）完成针对各飞轮的狭

缝成像实验．为了与飞轮扰动瀑布图形成对比，实验结果亦以频率－飞轮转速－结果幅值的瀑布图方式给出．每
个飞轮在０～２　０００ｒｐｍ内每５０转为步长各自独立地进行了一系列实验测量．因此对于三个飞轮而言，总共

进行了１２３次成像采集．每个飞轮的实验结果瀑布图由图７～９给出．
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图７　Ｚ向飞轮试验结果

Ｆｉｇ．７　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｗｉｔｈ　Ｚｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图８　Ｙ 向飞轮试验结果

Ｆｉｇ．８　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｗｉｔｈ　Ｙｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图９　Ｘ 向飞轮试验结果

Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｗｉｔｈ　Ｘｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

从实验结果不难看出，Ｘ 和Ｚ向飞轮对成像影响很小，而Ｙ 向飞轮对成像影响较大，频域最高可达０．２
像素，通过平行实验发现这主要是因为Ｙ 向飞轮扰动量级大于其余两飞轮．各飞轮实验结果瀑布图都具有和
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飞轮扰动类似的谐波特性，其中Ｘ 和Ｚ飞轮由于影响过小，谐波特性不明显．对Ｙ 向飞轮实验结果瀑布图中

谐波因子进行总结，可以发现其典型谐波的谐波因子为６．１，７．９，１２．１，１８．２和２４．３，这些谐波因子与表１中２
号飞轮输入数据中的谐波因子几乎完全一致．此外，Ｙ 向飞轮实验结果瀑布图同样能发现显著的模态特性，
在某些频率附近（如１８５Ｈｚ左右，２０３Ｈｚ左右和２７５Ｈｚ左右），各谐波线上的像移幅值出现极大值．
４．２　重力方向改变后的平行实验

为了考察地面实验中的重力对实验结果的影响，将整星样机绕Ｚ 轴旋转９０°进行悬吊并针对Ｙ 向飞轮

完成４１组平行实验，实验结果如图１０所示．从实验结果可知，重力影响改变后，实验结果变化很小．因此重力

对实验结果的影响可以忽略．

图１０　整星重力方向改变后Ｙ 向飞轮试验结果

Ｆｉｇ．１０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｆｌｙｗｈｅｅｌ　ｗｉｔｈ　Ｙｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｃｈａｎｇｅｄ　ｇｒａｖｉｔｙ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

４．３　仿真结果与实验结果对比

由于Ｙ 向飞轮像移结果中信息丰富，幅值显著，本文对Ｙ 向飞轮的理论建模分析和实验结果进行比对，
图１１为飞轮２在整星Ｙ 安装位时基于式（９）得到的仿真分析结果，结果中频域最高幅值为０．３６个像素，比

地面实验最高幅值大了８０％．从结果可以看到显著的谐波特性和模态特性．对图中典型谐波进行统计，其谐

波因子为６．１、７．９、１１．９、１２．２和１８．３．典型的结构模态频率为１８２Ｈｚ和２１８Ｈｚ．将理论仿真得到的结果与实

验结果进行对比，其结果比对情况如表２所示．

图１１　Ｙ 向像移瀑布图

Ｆｉｇ．１１　Ｉｍａｇｅ　ｍｏｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　Ｙａｘｉｓ
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表２　仿真结果与实验结果对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ａｎｄ　ｔｅｓｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ

Ｉｔｅｍ　 Ｈａｒｍｏｎｉｃ　ｆａｃｔｏｒ　ｓｕｍｍａｒｙ　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｍｏｄａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ／Ｈｚ　 Ｍａｘ　ｉｍａｇｅ　ｍｏｔｉｏｎ／ｐｉｘｅｌ
Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　 ６．１，７．９，１２．１，１８．２，２４．３　 １８２，２１８　 ０．３６
Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　６．１，７．９，１１．８，１２．１，１８．２　 １８５，２０３，２７５　 ０．２０

从表２对比数据可知，典型的谐波在仿真和实验结果中均能得到很好的体现．模态特性也较为一致，频

率较低的模态（例如实验中的１８５Ｈｚ）由于经过了模态试验的校核，精度在２％以内，频率较高（例如实验中

的２０３Ｈｚ）时，模态误差将会增大（７．５％），甚至无法捕捉（例如实验结果中的２７５Ｈｚ模态）．此外，与地面试

验结果相比，仿真结果普遍偏大，这可能是由于模态阻尼设置偏小（０．３％～０．５％）的缘故．
理论分析结果和实验结果产生差异的主要原因是：１）理论仿真过程中有限元模型建模误差．２）理论仿

真过程中频响分析环节 的 模 态 阻 尼 设 置 偏 小．３）实 验 边 界 和 阻 尼 带 来 的 误 差．４）实 验 过 程 中 数 据 处 理 的

误差．

５　结论

分析了飞轮微振动对光学遥感卫星成像影响机理，证明成像像移在微振动影响下将具有谐波特性和模

态特性．建立了理论仿真分析模型并搭建了高精度地面仿真实验平台对该影响进行分析和测量．对比理论分

析结果和实验测量结果，发现理论分析结果在谐波特性上与实验结果高度一致，而模态特性受制于有限元模

型准确度，低频段具有较好的一致性而高频段一致性变差．与实验结果相比，理论分析结果偏大，后期将以实

验结果为基准对理论模型展开进一步校核，同时依托在轨微振动针对地面实验阻尼对实验结果展开进一步
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