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宇航光电子激光通信技术进展和发展建议①

郑　 伟１，３，刘弘度２，崔健永１，３，郑永超１，３

（１．北京空间机电研究所，北京　 １０００９４；２．北京大学光学中心，北京　 １００８７１；
３．中国空间技术研究院空间激光信息感知技术核心专业实验室，北京　 １０００９４）

　 　 摘　 要：未来是光电子激光在宇航通信技术中蓬勃发展的时代。 文章回顾了从上世纪 ７０ 年代起近四十年以

来，国外空间光电子和激光通信技术的发展历程。 首先从 ＮＡＳＡ 早期的光纤空间适应性试验研究开始，阐述了

ＮＡＳＡ 和 ＥＳＡ 在各种卫星平台和国际空间站内部所研发的光电子通信产品，展示了光电子技术在空间中应用的可

行性。 然后结合二十一世纪以来，ＮＡＳＡ 在深空探测领域的自由空间激光通信技术上所取得的历史性突破，以及在

微小型卫星的激光通信技术方面所取得的技术成就，展现了与无线电通信相比，光电子激光通信技术在未来宇航通

信中的强大的生命力。 最后，文章给出了空间光电子通信未来的一些发展计划，总结了若干关键技术，提出了对核

心器件和关键通信协议的发展建议，并对宇航光电子激光技术的发展前景进行了展望。
关键词：光电子；激光；通信；空间站；深空探测
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ｍａｒｉｚｅｄ，ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｐｒｏｐｏｓａｌｓ ｆｏｒ ｋｅｙ ｄｅｖｉｃｅｓ ａｎｄ ｃｏｒｅ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｐｒｏｔｏｃｏｌｓ ａｒｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｎｄ ｔｈｅ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｐｒｏｓ⁃
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０　 引言
随着空间技术的快速发展，高分辨率对地观测、

合成孔径雷达等有效载荷数据呈现激增趋势。 话

音、图像、音视频等载人航天对高速数据的实时传输

和交换也提出了很高的要求。 传统的电子通信总线

技术在传输距离、通信带宽和电磁兼容等方面将难

以满足航天业务量快速发展的迫切需求。
以激光作为新型光源的光电子通信技术不仅具

有极高的传输带宽和优良的电磁兼容性能，同时以

其功耗低、质量轻等优势，在空间技术发展中具有广

阔的应用前景。 在卫星中选用光电子通信技术不仅

具有上述优点，而且可以实现电流隔离，有利于分系

统的测试和故障隔离。 由于激光方向性好，同时在

空间中不存在大气干扰，相比微波通信设备，在通信

距离一定的情况下，星星之间使用激光通信技术可

以用很低的发射功率。 这可以有效降低载荷设备的

体积、质量和功耗，非常适合深空探测任务。 此外，
在星地之间使用激光量子通信实现保密传输，也是

目前空间通信技术发展的一个重要方向，对于未来

的军事应用可能会产生深远影响。
自 １９７０ 年康宁公司拉制出第一根光纤和贝尔

实验室研制出第一只实用的半导体激光器以来，４０
年间，光电子通信技术在地面宽带通信网络中得到

了广泛应用，给今天的生产和生活产生了深远的影

响。 光电子通信技术在空间中的应用将受到空间环

境的影响。 空间辐射环境包括天然存在的器件载荷

中产生的电离辐射和非电离辐射，非电离辐射基本

上不对光纤器件的性能产生影响；而电离辐射对光

纤器件的损伤，则是由于它与物质的相互作用并在

物质内部引起原子的电离、激发、核反应和化学反

应，从而对其材料造成辐射损伤。 然而，国外经过

３０ 余年的研究试验发现，虽然光电子器件受空间辐

射环境的影响而要求苟刻，但却是可行的，而且它在

未来空间技术中有着非常好的应用前景 ［１－６］。
在美国总统里根提出建立永久空间站计划的时

期，为了给自由号空间站寻求更为有效的通信方式，
自 １９８４ 年起，美国就开展了一系列光纤试验研究，
其中，ＬＤＥＦ（长期暴露测试装置，Ｌｏｎｇ Ｄｕｒａｔｉｏｎ Ｅｘ⁃
ｐｏｓｕｒｅ Ｆａｃｉｌｉｔｙ）试验第一次证实了光纤在空间中应

用的 可 行 性。 此 后 又 研 发 了 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ 和

ＳＦＯＤＢ 光纤数据总线产品。 在国际空间站中大量

使用了光纤通信系统。 在深空探测中，ＮＡＳＡ 探索

了利用激光通信实现远程中继的设想 ［２－４］ 。
ＥＳＡ（欧空局）在航天光电子技术研究方面也有

长足的进步，自 １９７７ 年开始空间光通信技术探索以

来，在 ２０ 世纪 ８０ 年代，ＥＳＡ 就提出了 ＳＩＬＥＸ （Ｓｅｍｉ⁃
ｃｏｎｄｕｃｔｏｒ ｌａｓｅｒ Ｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｌｉｎｋ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，半导体

激光器星间链路试验）研究计划，该计划于 ２０００ 年

前后实施，使 ＥＳＡ 在自由空间光通信领域进入世界

前列。 目前，ＥＳＡ 在空间光电子技术的研究领域涉

及光纤陀螺、光纤通信网络、光学无线网络、光纤传

感器等方面。 产品应用于 ＧＡＩＡ，Ｂｅｐｉ⁃Ｃｏｌｏｍｂｏ，ＬＩ⁃
ＳＡ，ＤＡＲＷＩＮ， ＸＥＵＳ， ＳＯＬＯ 等天文探测航天器；
ＡＤＭ⁃Ａｅｏｌｕｓ，ＥａｒｔｈＣａｒｅ，Ｍｅｔｅｏｓａｔ ３ｒｄ Ｇｅｎ，ＧＭＥＳ 等遥

感航天器；ＧＡＬＩＬＥＯ 导航卫星；Ａｌｐｈａｂｕｓ，Ａｒｉａｎｅ ５ 运

载火箭通信系统等。 在 ＩＳＳ（ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｓｐａｃｅ Ｓｔａ⁃
ｔｉｏｎ，国际空间站）合作项目中，还计划进行星地量子

通信试验研究，其经典信道使用光通信链路 ［７，８］。
空间光电子激光通信可以分为有线通信和无线

通信两个方面。 有线通信一般是卫星、飞船等航天

器内部的光纤通信系统；无线通信一般是在空间中

的自由激光通信；也有舱内利用光源散射取代有线

互联的光学通信系统，但这种技术应用较少，有影响

力的还是深空无线激光通信。
由于空间辐射环境的影响，光电子和激光通信

在太空中的应用环境与地面产品有很大不同。 光纤

和光学元件在长期的辐照中会使掺杂的内部介质产

生变化，使传输损耗增大，特别是有源器件，在空间

的离子辐射环境中会受到单粒子锁定、单粒子翻转

等单粒子效应的影响。 因此，光电子激光通信技术

在空间应用，首先要解决器件的环境适应性问题，其
次是面向空间的各项关键技术。

本文结合 ＮＡＳＡ 和 ＥＳＡ 在宇航光电子激光通信

技术的发展过程，从器件的空间适应性试验研究和

宇航光电子激光通信产品两个方面进行阐述，介绍

了国外近四十年来所进行的先期探索性试验和研发

产品，特别是最近十年在深空通信领域的突破性进

展；总结了未来技术的发展趋势，为国内同行提供一

些关键技术和发展建议。

１　 光纤和光电子器件空间适应性试验研究
１．１　 ＬＤＥＦ 空间光纤可行性实验

美国最早的光纤链路空间应用实验之一是上世

纪 ７０ 年代的 ＬＤＥＦ（长期暴露测试装置，Ｌｏｎｇ Ｄｕｒａ⁃
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ｔｉｏｎ Ｅｘ⁃ｐｏｓｕｒｅ Ｆａｃｉｌｉｔｙ）。 在此次实验中，采用了 ４ 根

光纤，波长为 ８３０ｎｍ，在 ６９ 个月周期内经受的总剂

量为 ２００ ～ ２５０００Ｒａｄ （ Ｓｉ）。 这次光纤测试代表了

１９７８～１９８０ 年的水平。 除了一根光纤受到微小陨石

影响外，其他光纤没有观察到明显的任何衰变。 试

验中观察到信噪比有 ２０ｄＢ 的变化，可能因温度变

化，由光纤连接器或光缆结构引起。 此次实验证实

了光纤在空间中的应用是可行的［３－６］。
１．２　 ＧＳＦＣ 空间光纤及光电检测器实验

１９８９ 年 １１ 月 １８ 日，ＮＡＳＡ 戈达德空间中心开

发的 ＣＯＢＥ 卫星用来测量红外和微波辐射。 它携带

了三种装备，其中一个子系统的定位和运动感知电

路中采用了光电检测器和光纤，这就提供了关于辐

射环境对光电检测器（Ｓｉ ＰＩＮ，８５０ｎｍ）影响的一些早

期数据。 在经过 ＳＡＡ 时观察到了误码电压脉冲。
地面模拟实验表明可能是质子导致的瞬态效应。 后

来在 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ 系统上的实验表明，直接电离是

这类光电检测器中的主要物理机制［３－６］。
１．３　 波音公司空间光纤应用实验

１９９３ 年，波音公司进行了 ５ 个有关光纤辐射的

实验，观察 ５ 年时间内 ８５０ｎｍ 和 １３００ｎｍ 渐变或阶

跃折射率多模光纤的辐射暗化（ ｆｉｂｅｒ ｄａｒｋｅｎｉｎｇ， 即

损耗墙加现象），还测试了耦合器、应变量子阱激光

器和常规宽结型 ＬＥＤ。 另外，还实验测量了带电粒

子导致的单个事件误码对一个没有加强的 ＭＩＬ⁃
ＳＴＤ⁃１７７３ 光纤数据链路的误码率的影响。 随后的

改进是 １９９７ 年发射的微电子和光子测试床（Ｍｉｃｒｏｅ⁃
ｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ ａｎｄ Ｐｈｏｔｏｎｉｃｓ Ｔｅｓｔｂｅｄ，ＭＰＴＢ）中第二代加

强型 ＤＲ１７７３ 空间实验［３－６］。

１．４　 实验结论

这些研究结果表明［３－６］：
１）对于许多航天应用，辐射对这些商用光纤数

据链路的影响在可接受范围内；
２ ） 长 波 长 （ １３００ｎｍ， １５５０ｎｍ ） 比 短 波 长

（８５０ｎｍ）更有利于减小光纤链路误码率；
３）ＶＣＳＥＬ（垂直腔面发射器）激光器在功耗和

抗辐射能力方面具有更好的性能。
４）１３００ｎｍ ＩｎＧａＡｓ 探测器性能较好，辐射导致

的 ＳＥＵ 比 Ｓｉ ＰＩＮ 检测器低好几个数量级。

２　 ２０ 世纪宇航光电子激光通信技术产品
美国 ＮＡＳＡ 自上世纪 ７０ 年代开始着手进行光

纤在空间中的可行性研究，随后发展出一系列基于

光纤的高速数据总线和通信产品。 美国的空间光纤

技术目前已非常成熟。
２．１　 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ 光纤数据通信总线［３－８］

基于前期的空间光纤试验研究，２０ 世纪 ８０ 年

代中期，美国在 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１５５３Ｂ 总线的基础上发展

了 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ 光纤总线。 它采用光纤作为传输

介质，因此质量轻，功耗小，而且电磁兼容性好。
ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ 总线是一种主 ／从式星形拓扑结构，
１ＭＨｚ 带宽。 除了光电转换部分，ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ 总

线与 １５５３Ｂ 兼容。
表 １ 给出了 ２０ 世纪 ９０ 年代以后 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３

光纤数据总线在 ＮＡＳＡ 航天器上的应用，主要用来

在子系统间传送遥测 ／命令。

表 １　 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ 光纤总线在国外航天器上的应用

Ｔａｂｌｅ１　 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３ Ｆｉｂｅｒ Ｂｕｓ ａｎｄ Ｉｔｓ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

Ｐｒｏｊｅｃｔ Ｌａｕｎｃｈ ｔｉｍｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｗａｖｅｌｅｎｇｔｈ
ＳＡＭＰＥＸ（太阳异常和磁层探测器） ７ ／ １９９２ ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３，１Ｍｂｉｔ ／ ｓ ８５０ｎｍ
ＸＴＥ（Ｘ 射线同步探测器） １２ ／ １９９５ ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３，１Ｍｂｉｔ ／ ｓ ８５０ｎｍ
ＨＳＴ（哈勃空间望远镜） ２ ／ １９９７ ＭＩＬ－ＳＴＤ－１７７３， １Ｍｂｉｔ ／ ｓ ８５０ｎｍ
ＭＰＴＢ １２ ／ １９９７ ＡＳ１７７３，２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ １３００ｎｍ
ＭＡＰ ６ ／ ２００１ ＡＳ１７７３，２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ １３００ｎｍ
ＰＳＥ ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１７７３， １Ｍｂｉｔ ／ ｓ ８５０ｎｍ

２．２　 ＳＦＯＤＢ 光纤数据总线［７］

ＳＦＯＤＢ（Ｓｐａｃｅｂｏｒｎｅ Ｆｉｂｅｒ Ｏｐｔｉｃ Ｄａｔａ Ｂｕｓ）是一

个专为宇航遥感应用设计的高可靠、容错的光纤通

信网络标准，它可以满足苛刻的温度环境、力学和辐

射环境的限制条件，且尺寸小，功耗低。 ＳＦＯＤＢ 实

现了 ＩＥＥＥ １３９３⁃１９９９ 宇航光纤数据总线标准。 它
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定义了一个开放的、软件可配置的、冗余的环形拓

扑，同时具有与商业 ＡＴＭ 通信接口的兼容能力。
２０００ 年 １１ 月 ２１ 日，美国 ＮＡＳＡ 发射了一颗崭新的

遥感卫星———地球观测一号（ＥＯ⁃１），其平台展示了

２１ 世纪地球观测卫星的新概念和新技术。 ＳＦＯＤＢ
是其中的 ７ 项关键技术之一。

在 ＥＯ⁃１ 上，ＳＦＯＤＢ 仅使用了 ３ 个节点、１２ 路光

纤，美国 ＮＡＳＡ 打算经 ＥＯ⁃１ 飞行验证后，将它作为

２１ 世纪使用的标准卫星数据总线。 目前，符合

ＳＦＯＤＢ 总线的元器件如发送、接收和光纤等，都已

有商品供应。 Ｓｐａｃｅ Ｐｈｏｔｏｎｉｃｓ 公司是研制生产

ＳＦＯＤＢ 环形光纤数据总线产品的主要供应商之一。
Ｈｏｎｅｙｗｅｌｌ 和 ＴＲＷ 公司开发了耐辐射 ＳＦＯＤＢ 协议

ＡＳＩＣｓ 芯片和串行物理层器件。
ＳＦＯＤＢ 协议是专为支持遥感飞船的实时、高速

数据吞吐量的需求而设计的，它具有真正的实时能

力、最小和确定的延时、最小的开销、最小的复杂度

和最大的可靠性。 ＳＦＯＤＢ 遵循 ＩＥＥＥ １３９３ 标准，以
光纤为传输介质，使用了交叉冗余、带有无源旁路通

道的环形结构，节点数为 １２８ 个，其中 １ 个是控制节

点，其余 １２７ 个是用户节点。 它使用异步通信方式，
符合 ＡＴＭ 协议，数据吞吐率为 ０．２Ｇｂｉｔ ／ ｓ ～ １．４Ｇｂｉｔ ／
ｓ。 若使用光纤环栈结构，数据吞吐率相应倍增。 此

外，它可承受发射环境和空间辐射环境，设计寿命

１０ 年，可用性指标 ０． ９９。 在空间环境适应能力方

面，ＳＦＯＤＢ 的辐照总剂量＞１００ｋ Ｒａｄ（Ｓｉ），在无太阳

耀斑的情况下，节点误码率＜１×１０－１３；在最大太阳耀

斑的情况下，节点误码率＜１×１０－１１。 ＳＦＯＤＢ 产品的

光纤规格为 １００ ／ １４０μｍ，工作波长在 １３００ｎｍ 的渐

变折射率多模耐辐射加固光纤。

２．３　 ＳｐａｃｅＦｉｂｒｅ
ＥＳＡ 开发、生产和应用的 ＳｐａｃｅＦｉｂｒｅ 是正在发

展和完善的 ＳｐａｃｅＷｉｒｅ 总线的光纤传输版本，如图 １
所示。 ＳｐａｃｅＷｉｒｅ 最高可提供 ２００Ｍｂｉｔ ／ ｓ 的传输速

率，而 ＳｐａｃｅＦｉｂｒｅ 光纤通信系统的传输速率可以超

过 １Ｇｂｉｔ ／ ｓ 量级。 ＳｐａｃｅＦｉｂｒｅ 定义了链路层协议，它
的传输速率为 １Ｇｂｉｔ ／ ｓ ～ １０Ｇｂｉｔ ／ ｓ，传输距离为 １００ｍ，
支持大规模链路连接，支持协议和路由机制 ［８，９］。

ＥＳＡ 计划发射的土壤温度与海洋盐度监测卫星

使用了光纤通信技术，它有 １４４ 个工作在 １１０Ｍｂｉｔ ／ ｓ
的光纤通信链路 ［８］。

图 １　 ＥＳＡ 研发的 ＳｐａｃｅＦｉｂｒｅ 产品

Ｆｉｇ．１　 ＳｐａｃｅＦｉｂｒｅ ｍａｄｅ ｂｙ ＥＳＡ

２．４　 ＩＳＳ 光纤通信系统

光纤通信技术在 ＩＳＳ 上首次得到了大规模的应

用。 继美国开展 ＬＤＥＦ 研究之后，针对空间站传输

介质问题，自 １９８４ 年起，ＮＡＳＡ 陆续解决了空间光缆

和光连接器在空间应用中出现的工程问题。 在

１９９８ 年发射的 Ｎｏｄｅ １ 节点舱中使用了 ５４ 个光纤链

路，其中包括 ８ 个环境连接器和 ２ 个密封连接

器 ［１０－１３］ ，如图 ２ 所示。

图 ２　 ＩＳＳ Ｎｏｄｅ２ 节点舱的光纤通信系统

Ｆｉｇ．２　 Ｏｐｔｉｃａｌ ｆｉｂｅｒ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｉｎ ＩＳＳ Ｎｏｄｅ ２ ｍｏｄｕｌｅ

４ 空间电子技术 ２０１８ 年第 ５ 期



　 　 与此同时，ＥＳＡ 在 ＩＳＳ 中承担了 Ｃｏｌｕｍｂｕｓ、Ｎｏｄｅ
２、Ｎｏｄｅ ３、Ｃｕｐｏｌａ 等 ４ 个舱段的研制任务，同样在其

中大量使用了光纤和光连接器。 其中，Ｃｏｌｕｍｂｕｓ 舱

有 ６８ 根光缆；Ｎｏｄｅ ２ 舱有 １ ２００ 根光缆、５６ 个光连

接器；Ｎｏｄｅ ３ 舱有 ３５ 个光连接器，包含 ３２６ 个光纤

接触件（ ｔｅｒｍｉｎｉ），用于 ＨＲＤＬ（Ｈｉｇｈ Ｒａｔｅ Ｄａｔａ Ｌｉｎｋ，
高速数据链路）、Ｖｉｄｅｏ（视频）和 Ａｕｄｉｏ（音频）传输；
而 Ｃｕｐｏｌａ 舱中有 ８ 根光缆，仅用于话音通信 ［１４］。

光缆在 ＩＳＳ 上进行了大量铺设，已经成为 ＩＳＳ
信息系统的重要组成部分，其中一个很重要的原因

在于与电缆相比，光缆质量轻，电磁兼容性能好，通
信的增容潜力很大。
２．５　 ＥＳＡ 的光学无线网络 ＯＷＬＳ［１５］

ＯＷＬＳ（ Ｏｐｔｉｃａｌ Ｗｉｒｅｌｅｓｓ Ｎｅｔｗｏｒｋ，光学无线网

络）应用于卫星的特点是，可以替代有线互联的线

束，解决 ＥＭＩ ／ ＥＭＣ 问题。 ＯＷＬＳ 的光发射器可选用

ＬＥＤ、ＬＤ、ＶＣＳＥＬｓ；光接收器可选用 ＰＩＮ、ＡＰＤ（雪崩

光电二极管）、ＰＤ⁃ＴＩＡ Ｍｏｄｕｌｅ（跨阻放大模块）；网
络拓扑可选择直连、混合、全向和漫射等连接方式。

ＥＳＡ 在 Ｖｅｎｕｓ Ｅｘｐｒｅｓｓ（金星快车）卫星上进行

了光学无线网络应用试验。 此外，ＥＳＡ 在 ２００７ 年 ９
月发射的 Ｆｏｔｏｎ 航天器上试验了光学无线网络应

用，其目标是在 Ｆｏｔｏｎ Ｍ４ 中替代 ＴＭＴＣ。 在其地面

演示系统中，ＥＳＡ 利用 １２０ 路光学发射器演示了 ＦＤ⁃
ＭＡ ＋ ＷＤＭＳ 和 ＭＩＬ⁃ＳＴＤ⁃１５５３Ｂ 的无线总线技术。

在 Ｆｏｔｏｎ Ｍ３ 的真正搭载试验中，ＥＳＡ 使用了漫

射 ＯＷＬＳ 光学无线网络，如图 ３ 所示。 其中，无线单

元由 ＥＳＡ 的 ＯＢＣ 集成，使用了 Ｘｉｌｉｎｘ 的 ＬＥＯＮ ＩＩ
ＦＰＧＡ，与 ＤＨＵ 和无线信道互连。 卫星上使用了两

个远程终端，使用自供电方式。 利用 ｕＣｓ 微片工艺，
可以远程定位，实现了光学无线 ＣＡＮ 总线。

图 ３　 金星快车 ＯＷＬＳ 演示系统

Ｆｉｇ．３　 （Ｖｅｎｕｓ Ｅｘｐｒｅｓｓ）ＯＷＬＳ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ

２．６　 深空探测中的激光通信技术

在深空探测中，由于不存在大气衰减的影响，激
光以其高度指向性，可以用更小的发射功率完成高

速率数据的深空通信。 与 ＲＦ 方式相比较，自由空

间光通信不仅功耗低，而且体积小，非常适合深空探

测器的高速载荷数据的返向链路传输。 这对于解决

深空探测器的高速图像数据的远程中继问题提供了

一个很好的解决途径。 ＮＡＳＡ 在月球和火星等深空

探测中计划使用光通信链路，如图 ４ 所示。 从地球

向月球的前向链路数据传输速率为 ２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ，从月

球向地球回传的返向数据传输速率为 １． ２Ｇｂｉｔ ／ ｓ。
希望在未来的火星探测计划中，前向光学链路速率

能达到 １００Ｍｂｉｔ ／ ｓ，返向速率达到 １． ２Ｇｂｉｔ ／ ｓ ［１６］。
ＥＳＡ 也计划在 ＤＯＬＣＥ 项目中使用月地之间的光通

信链路（ＯＧＳ），以提高月球探测器高速载荷数据的

传输能力 ［１５］。

图 ４　 ＮＡＳＡ 月球探测网络中的光通信链路［１６］

Ｆｉｇ．４　 Ｏｐｔｉｃａｌ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｉｎ ＮＡＳＡ ｍｏｏｎ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ

在火星探测中，ＮＡＳＡ 在原定 ２００９ 年 １０ 月发

射的火星通信轨道器中拟定采用 ＪＰＬ 研发的火星激

光通信终端（ＭＬＴ，Ｍａｒｓ Ｌａｓｅｒｃｏｍ Ｔｅｒｍｉｎａｌ），如图 ５
所示。

图 ５　 ＪＰＬ 火星通信轨道器的自由空间光通信终端

Ｆｉｇ．５　 ＦＳＯ ｉｎ ｍａｒｓ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｏｒｂｉｔｅｒ
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ＭＬＴ 质量大约 ７０ 千克，使用 ３０．５ｃｍ 口径的光

学望远镜，激光输出平均功率为 ５Ｗ。 ＭＬＴ 包含惯

性参考子系统、被动稳定和指向子系统和主动跟踪

子系统，总功耗小于 １５０Ｗ。 ＭＬＴ 能够提供的返向

链路速率为 １Ｍｂｉｔ ／ ｓ～１０Ｍｂｉｔ ／ ｓ。 期望最高速率能达

到 ３０Ｍｂｉｔ ／ ｓ，但需依赖于火星和地球之间的瞬时距

离和大气特性。 这一速率比目前的无线电系统要高

出一个数量级 ［１７］。
激光通信在深空探测中的里程碑式的进展出现

在 ２０１３ 年的美国地月激光通信试验项目，这是迄今

为止人类所进行的距离最远的激光通信试验。 ２０１３
年 ９ 月 ６ 日，美国从弗吉尼亚州沃洛普斯岛的瓦勒

普斯航天发射场用人牛怪⁃５ 火箭成功发射了“月球

大气与尘埃环境探测器”。 这个探测器搭载了一个

月球激光通信太空终端 （ ＬＬＳＴ， Ｌｕｎａｒ Ｌａｓｅｒｃｏｍ
Ｓｐａｃｅ Ｔｅｒｍｉｎａｌ），该项目针对 ＬＡＤＥＥ 上的激光通信

终端进行月球激光通信演示验证（ＬＬＣＤ，Ｌｕｎａｒ Ｌａ⁃
ｓｅｒ Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ），如图 ６ 所示。

图 ６　 美国宇航局“月球大气与尘埃环境

探测器（ＬＡＤＥＥ）”与激光有效载荷模块

Ｆｉｇ．６　 ＮＡＳＡ ＬＡＤＥＥ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ａｎｄ Ｌａｓｅｒ

Ｃｏｍｍ Ｔｅｒｍｉｎａｌ Ｍｏｄｕｌｅ

１０ 月 ２２ 日，该探测器上的月球激光通信验证

装置创造了历史，利用脉冲激光束，以破纪录的、高
达 ６２２Ｍｂｉｔ ／ ｓ 的下载速度，完成了月地之间的数据

传输。 月球激光通信验证装置是美国航空航天局首

个利用激光而不是无线电波的双向通信系统。 它还

演示了从新墨西哥的主地面站，月球激光通信地面

终端 （ ＬＬＧＴ， Ｌｕｎａｒ Ｌａｓｅｒｃｏｍ Ｇｒｏｕｎｄ Ｔｅｒｍｉｎａｌ ） 以

２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ 的速度向“月球大气与尘埃环境探测器”
进行了无差错数据上传。 自美国航天器首次进入太

空起，一直依靠射频通信。 但射频现已无法满足日

益增长的数据容量需求。 激光通信的使用，将提高

美国航空航天局处理来自深空的高分辨率图像和三

维影像的能力，以满足未来任务需求 ［１８－１９］。
这项试验表明，与目前通往月球最好的无线电

终端相比，ＬＬＣＤ 终端具有更小的尺寸、质量和功

耗，以及更高的数据速率。 激光通信系统的质量大

约是无线电系统的一半，功率约是无线电系统的

７５％。 在返向链路上，ＬＬＳＴ 以无线电速率的 ６ 倍

（６２２Ｍｂｉｔ ／ ｓ）从月球轨道发送下行链路数据。 与之

对比，如果使用 Ｓ 波段无线电通信，下载一个 ＤＶＤ
文件可能需要 ６３９ 个小时， 而使用高数据率的 ＬＬ⁃
ＣＤ，所用时间小于 ８ 分钟。 在前向链路上，ＬＬＣＤ 上

行链路数据速率最高可达 ２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ，这是目前通往

月球最好的无线电系统上行链路速率的 ５ ０００
倍［２０－２１］。
２．７　 微小型卫星的激光通信技术

２０１５ 年 １０ 月 ８ 日，ＮＡＳＡ 与美国航空航天公司

合作的“光学通信与传感器演示验证”（ＯＣＳＤ）立方

体卫星搭载在“宇宙神－５”火箭上，从范登堡空军基

地发射升空。 此次任务主要验证未来小型卫星的数

据高速光传输与小卫星间的近距离操作能力，如图

７ 所示。 这些卫星的尺寸为 １０ｃｍ×１０ｃｍ×１０ｃｍ，将
验证高速通信、创新的推进系统、交会对接等 ６ 项新

技术，ＯＣＳＤ 是其中的首个任务。 ＯＣＳＤ 通过提高小

卫星的通信能力，以支持数据密集型的科学任务。
对于任务规划者来说，ＯＣＳＤ 有潜力成为更可行的

选择方案 ［２２］。

图 ７　 ＯＣＳＤ 项目中的立方体卫星的星地激光通信试验

Ｆｉｇ．７　 Ｌａｓｅｒ Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｏｎ
ＯＣＳＤ ＣＵＢＥ Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

ＯＣＳＤ 不同于其他天基激光通信系统，为了使

激光系统小型化，取消了 ＡＴＰ 系统，改由卫星姿态
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控制光束的方向实现对准，这使得该激光系统比以

往任何系统都要更加紧凑。 飞行器的姿态控制是其

关键能力之一。 立方体卫星将评估小卫星精确定向

的能力，同时验证激光系统速率高达 ２００Ｍｂｉｔ ／ ｓ 的

数据传输能力，相对于当前高端立方体卫星通信系

统，该数据传输速率提高了 １００ 倍。 但因卫星姿态

控制系统问题，此次任务未能完成星上激光通信载

荷的测试。 ２０１７ 年 １１ 月，ＮＡＳＡ 再次研制的两个创

新型 １．５Ｕ 立方体卫星，在美国沃洛普斯飞行试验场

成功发射。 此次发射的两颗卫星吸取了 ２０１５ 年任

务失败的经验，目前处于在轨验证阶段 ［２３］。

３　 空间光电子通信未来的一些发展计划
３．１　 空间光纤通信器件的发展计划

ＮＡＳＡ 进一步的发展方向是更高速率 （几个

Ｇｂｉｔ ／ ｓ）的光纤链路，以支持更高速的计算、更大容

量传感信息的传送与融合。 其中包括上述的波音

２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ～４００Ｍｂｉｔ ／ ｓ ＳＴＡＲ 总线，ＴＲＷ ／ Ｈｏｎｅｙｗｅｌｌ 公
司的 ２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ ～ ３ ２００Ｍｂｉｔ ／ ｓ 的 ＳＦＯＤＢ 环形总线。
基于光纤的并行总线在常规系统中已经得到应用，
有可能应用到未来的航天器中，从而提供更大的总

带宽。
ＥＳＡ 未来的光纤通信发展计划主要包括光学载

荷系统项目，将开展以下技术及产品的研发工作：
在耐辐射光纤方面，将研发耐辐射多模和单模

光纤产品；在光纤收发器方面，将研发 ８５０ｎｍ、１
３３０ｎｍ 的光纤收发器件；为了节约功耗和提高耐辐

射能力，激光器的工艺将使用 ＶＣＳＥＬ；同时，ＥＳＡ 将

开展光学互连技术、ＭＥＭＳ（微机电系统）光开关技

术、光纤放大器技术和光学 ＲＦ 调制器技术研究；研
制用于波分复用的 ＷＤＭ 激光光源；此外，还将研制

可调激光器、光滤波器和光复用器等配套元器件。
ＥＳＡ 指出，现代卫星载荷搭载的数字处理器需

要激光通信链路，以实现利用最低功耗处理几个

Ｔｂｉｔ ／ ｓ 的数据。 ＥＳＡ 在光电子器件选型和性能指标

方面提出如下建议 ［１５］：
１）Ｔｘ： ＶＣＳＥＬｓ（８５０ｎｍ）ＧａＡｓ 工艺；
２）Ｒｘ： ＰＩＮ（８５０ｎｍ） （若使用 ＧａＡｓ 工艺，则抗

辐射能力更强）；
３）调制方式：直接调制；
４）光纤：渐变折射率多模光纤；
５）光缆：单纤和光纤带；

６）光缆护套：不会外释气；
７）连接器：抗振动机械结构；
８）不使用放大器：因为空间站传输距离最大

１００ｍ，典型值＜１０ｍ；
９）为提高可靠性，目前并行 Ｔｘ ／ Ｒｘ 光纤收发器

倾向于使用 ＷＤＭ 技术。
３．２　 空间激光通信发展计划

３．２．１　 激光通信中继演示验证（ＬＣＲＤ）任务

２０１１ 年，作为 ＬＬＣＤ 的后续任务，基于 ＬＬＣＤ 长

距离通信任务的系统设计并结合 ＯＰＡＬＳ 短距离通

信任务的目标，ＮＡＳＡ 的 Ｇｏｄｄａｒｄ 太空飞行中心再次

联合喷气推进实验室 （ ＪＰＬ） 和 ＭＩＴ 林肯实验室

（ＬＬ），开始进行激光通信中继演示验证任务，这将

是 ＮＡＳＡ 首次演示验证近地和深空距离的长期光通

信任务［２０］。
２０１２ 年，ＬＣＲＤ 完成任务概念评审，其太空终端

将搭载在一个 Ｌｏｒａｌ 商用地球轨道卫星上。 ２０１７ 年

２ 月，ＮＡＳＡ 的 ＬＣＲＤ 项目成功通过关键设计审议，
并已于 １２ 月开始进行开发集成与测试阶段，正为

２０１９ 年新一阶段的项目启动（原计划最早于 ２０１７
年启动）积极准备［２３］。

ＬＣＲＤ 将验证激光与射频通信的数据中继能

力，接收地面站的光束信号，然后将信号中继到另一

个远距离地面站。 其他计划中的试验项目还包括：
测试可供位于不同地点的多个用户使用的数据多路

传输技术；类似于数字视频录像机的存储 ／前传能

力，将视频类信息加以存储并以较低数据率进行中

继；测试所有不同天气条件和时间下的激光通信性

能，并学习如何充分利用其优点。 ＭＩＴ 林肯实验室

将为此次试验提供光学系统模块［２３］。
３．２．２　 深空光通信（ＤＳＯＣ）项目

２０１７ 年 ＮＡＳＡ 发文称，其 ＤＳＯＣ 项目正在开发

关键技术，并使其达到技术成熟度（ＴＲＬ）６ 级。 ＴＲＬ
６ 级意味着它已经是一个功能完整的系统原型或具

有代表性的模型。 由 ＪＰＬ 主导的深空光通信

（ＤＳＯＣ）系统项目计划于 ２０２３ 年启动，它是 ＮＡＳＡ
太空探索任务的一部分。 ＤＳＯＣ 项目旨在研究激光

通信对于深空任务中，数据速率、系统空间占用和功

耗等指标能力的改进。 任务中飞船将飞向金星，进
行的激光通信测试距离要比 ＬＣＲＤ 项目远得多。
ＤＳＯＣ 项目将提供一个深空光收发器和地面数据系

统，项目开发的重要技术包括：轻型航天器扰动隔离
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和指向组件、高效率的飞行激光发射机以及一对用

于飞行光学收发器和地面接收器的高效光子计数探

测器阵列。 这些技术将集成到 ＤＳＯＣ 飞行激光收发

器（ＦＬＴ）和地面接收器中。 按照计划，ＤＳＯＣ 项目应

在 ２０１７ 年年底达到技术成熟度 ６ 级，２０１８～２０１９ 年

进行地面测试，２０２３ 年搭载“普赛克”（Ｐｓｙｃｈｅ）飞行

器向一颗金属小行星进发，进而对深空激光通信技

术进行验证［２３］。
飞行器上的激光通信终端功率为 ４Ｗ，光学口

径 ２２ｃｍ，前向链路激光波长 １ ０６４ｎｍ，数据速率 １．
６ｋｂｉｔ ／ ｓ；返向链路激光波长 １ ５５０ｎｍ， 数据速率

２６４Ｍｂｉｔ ／ ｓ。 地面站接收终端 （ ＧＬＲ） 望远镜口径

５ｍ；地面站激光发射终端（ＧＬＴ）望远镜口径 １ｍ，功
率 ５ｋＷ。
３．２．３　 激光增强型任务与导航服务（ＬＥＭＮＯＳ）系统

２０１７ 年 ４ 月 ＮＡＳＡ 启动一项计划，旨在为其执

行深空任务的下一代“猎户座”（Ｏｒｉｏｎ）宇宙飞船研

发激光通信系统，称为“激光增强型任务与导航服

务”系统，将为宇航员提供最优的快速通信服务，使
其与地面取得快速通信，如图 ８ 所示。 ＮＡＳＡ 认为

激光通信将彻底改变低地球轨道外飞船的数据回传

手段，将外层空间通信范围进一步拓展。 ＬＥＭＮＯＳ
将支持每秒至少 ８０ 兆字节的数据率。 ＬＥＭＮＯＳ 项

目目前刚刚启动，将在 ２０２１ 年 Ｏｒｉｏｎ 飞船飞跃月球

期间进行首次测试，若任务进展顺利，ＮＡＳＡ 将在后

续任务中部署更多的激光通信终端，从而支持飞船

的空间探索任务［２３］。

图 ８　 深空光通信（ＤＳＯＣ）系统项目

Ｆｉｇ．８　 Ｄｅｅｐ Ｓｐａｃｅ Ｏｐｔｉｃａｌ Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ Ｐｒｏｊｅｃｔ

４　 关键技术与发展建议
在有线激光通信方面，光纤通信的核心器件是

一项关键技术，是激光通信宇航应用的基础；在无线

激光通信方面，高灵敏探测器、敏捷光束控制是关键

技术。 大功率激光器也是一项关键技术，但在宇航

应用中受体积、功耗的制约较多，在此不作深入阐

述。 此外，在宇航激光通信向网络化方向发展时，飞
行器内部、天地之间将形成一体化互联网，故网络协

议也是未来的关键技术之一。 最后，激光通信易受

云雨雾的影响，为了充分发挥激光通信的宽带潜力，
结合天地一体化网络的优势，基于平流层飞艇的激

光射频中继有可能发挥较大的作用，实现最后 ２０ｋｍ
的高速连接，也可以作为研究方向之一。
４．１　 舱内光纤通信核心器件

目前，国内在空间光电子与激光通信的配套器

件方面还有差距。 光纤、连接器、微型光学元件等无

源器件的科研和生产单位已具有较强的设计、研发

和制造实力。 通过航天的需求牵引，能够在产品的

质量等级上进一步提高，满足空间应用需求。 微型

激光器和接收机等有源器件中的核心部件还需要进

口。 特别是光纤收发器内部的抗辐射高速集成电路

的自主设计和制造方面还是空白，这些方面需要加

强，可以在国家工程项目需求的牵引下，通过促进工

业部门的新品研发不断推进。
４．２　 激光通信高灵敏探测器件

在激光发射功率受到较多制约的情况下，深入

发掘激光接收机的信号探测能力无疑是提高激光通

信距离更为可行的手段之一。 随着激光通信向深空

探测领域的发展，高灵敏探测器件如单光子探测

（ＳＰＤ）器件是研究的重点方向之一。 传统的单光子

探测器主要有光电倍增管 （ ＰＭＴ， ＰｈｏｔｏＭｕｌｔｉｐｌｉｅｒ
Ｔｕｂｅ）和工作在盖革模式下的雪崩光电二极管

（ＡＰＤ）。 总体而言，由于材料本征物理性质的限

制，发展到目前传统 ＳＰＤ 的性能已基本达到极限，
很难再有本质性的提高。 不论光电倍增管还是基于

ＡＰＤ 的单光子探测器，即使是硅光电倍增器（Ｓｉｌｉｃｏｎ
ｐｈｏｔｏｍｕｌｔｉｐｌｉｅｒ，ＳｉＰＭ），其量子效率、暗计数、计数率

等性能远不能满足未来深空激光高速通信发展的潜

在需要，必须要寻找新的技术途径。
一个有潜力的方向是超导单光子探测技术。

２００１ 年，Ｇｏｌ＇ｔｓｍａｎ 等人发明了一种基于超导的纳米

线单光子探测器（ ＳＮＳＰＤ：Ｓｕｐｅｒｃｏｎｄｕｃｔｉｎｇ Ｎａｎｏｗｉｒｅ
Ｓｉｎｇｌｅ Ｐｈｏｔｏｎ Ｄｅｔｅｃｔｏｒ），为单光子探测器的研究开

拓了新方向。 ＳＮＳＰＤ 以其在量子效率、计数率、暗
计数、时间抖动等方面的优势，引起了大家的广泛关

注和研究［２４－２６］。
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据文献报道，超导单光子探测器的量子效率最

高已达到 ８０％，暗计数可低达 １×１０－３ ／ ｓ，最高计数

率更达到了 ２Ｇ ／ ｓ。 这些性能比常规单光子探测器

有了本质性的飞跃。 目前较为成熟的超导单光子探

测技术为超导临界温度转变单光子探测技术和纳米

线超导单光子探测技术［２７－３１］。
美国麻省理工学院林肯实验室和加州理工学院

喷气推进实验室都进行了 ＮｂＮ 纳米线探测器研究。
ＮＡＳＡ 在 ２０１３ 年发射的 ＬＬＣＤ 月球探测器就采用了

一个超导的、冷却到 ３ 开氏度的纳米线探测器。 该

配件由麻省理工学院林肯实验室开发，设计目的是

探测从 ２５ 万英里（约合 ４０ 万公里）以外的绕月球

卫星上红外激光器发出的单个光子［３２］。
在深空探测的激光通信工程中，ＳＮＳＰＤ 是一个

非常值得关注的方向。
４．３　 激光通信固态敏捷光束控制

光束精确指向控制是深空激光通信的关键技

术。 目前的激光通信系统的光束指向控制是通过光

束捕获、跟踪与瞄准（Ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ，Ｔｒａｃｋｉｎｇ ａｎｄ Ｐｏｉｎｔ⁃
ｉｎｇ，ＡＴＰ）系统实现的，是保证实现空间远距离光通

信的必要核心技术。 ＡＴＰ 系统通常由捕获（粗跟

踪）系统和跟踪、瞄准（精跟踪）系统两部分组成。
粗扫描系统由伺服系统驱动，常以万向节作为俯仰

与旋转运动的平台；精扫描系统在粗扫描系统运动

平台上实现小角度光束控制，主要以振镜、快速控制

反射镜和微机电系统变形镜这 ３ 种形式实现。
从目前的技术现状来看，机械式光束扫描是目

前最为成熟、应用最为广泛的扫描形式，能够实现大

视场、高功率光束扫描。 但机械式扫描系统的质量

和体积较大，受机械惯性影响，存在着结构复杂、造
价昂贵、能耗高、光束抖动等缺点，一直是光束跟踪

瞄准技术的瓶颈，也是激光通信终端最难以实现小

型化的部分，极大地限制了它的应用领域。 如果目

前机械式 ＡＴＰ 问题在大型卫星上还不突出，那么在

微小卫星上就会成为一个工程上的技术瓶颈。 因

此，要解决机械式 ＡＴＰ 的问题，研发固态敏捷光束

控制技术是实现微小卫星激光通信的迫切需求。 亟

需研发一种能够灵巧、便捷化实现光束偏转的新型

技术，以满足激光通信光束跟踪瞄准的迫切需要。
上世纪 ７０ 年代发明的光学相控阵 （ Ｏｐｔｉｃａｌ

Ｐｈａｓｅ Ａｒｒａｙ，ＯＰＡ）技术近些年发展较快，该技术通

过波前控制，能够迅速实现光束偏转定位。 其中，液

晶相控阵能够灵巧、大角度、无机械惯性地实现高精

度光束扫描，在激光雷达和激光通信应用领域更具

潜力，已成为国际上的研究热点。 从目前情况看，体
全息级联和 ＬＣＯＰＡ 级联的形式以及液晶偏振光栅

级联的形式具有较好的应用价值和研究前景，但仍

存在很多工程难题［３３，３４］。
如果大角度 ＯＰＡ 技术得到实质性突破，实现全

固态光束敏捷控制，进而取代机械式 ＡＴＰ，可以预

见，基于微小卫星的商业激光通信将会迎来井喷式

的发展。 未来所有天上的卫星都可以成为激光中继

节点，以激光作为空间无线光纤的网络可以快捷形

成，天地一体化骨干网络将成规模地快速发展。 因

此，加大相关新概念、新器件和新材料的研究力度，
建立更为准确的理论计算模型，研究可行的液晶光

束扫描技术方案，具有重要的现实意义［３３］。
４．４　 天地一体化互联网和 ＳＣＰＳ 协议改进

沈荣骏院士于 ２００６ 年提出了天地一体化航天

互联网的构想［３５］，提出了基于“国际组织空间数据

系统咨询委员会”（ＣＣＳＤＳ）的 ＡＯＳ 和 ＳＣＰＳ 规范建

设我国天地一体化网络的建议。 深空通信距离远，
传输时延大，链路质量较差，网络拓扑结构动态变

化，链路不能持续稳定连接，通信频繁中断的情况经

常发生。 ＣＣＳＤＳ 是为此应用环境制定的规范，可以

认为是地面互联网向空间应用发展的适应性修改。
基于 ＣＣＳＤＳ 的空间互联网传输协议，在数据链

路层使用分包遥控、分包遥测和高级在轨系统

（ＡＯＳ）建议。 在网络层至应用层使用 ＳＣＰＳ，ＳＣＰＳ
包括网络协议（ＳＣＰＳ⁃ＮＰ）、安全协议（ＳＣＰＳ⁃ＳＰ）、传
输协议（ ＳＣＰＳ⁃ＴＰ） 和文件传输协议（ ＳＣＰＳ⁃ＦＴＰ）。
在无线子网使用近空链路（ｐｒｏｘｉｍｉｔｙ ｓｐａｃｅ ｌｉｎｋ）协

议。
现在，星地激光点到点通信已经突破，舱内光纤

通信技术也日趋成熟［３６］，下一步向着网络化方向发

展是必然的趋势［３７］。 以激光链路为虚拟光纤骨干

网的全球天地一体化网络将逐步形成，形成飞行器

内部、星星之间、星地之间的网络互联互通。 从网络

协议分层来看，在物理层和链路层的问题解决之后，
随之而来的将是网络层、传输层和应用层的问题。

目前，针对 ＳＣＰＳ⁃ＴＰ 传输层协议的改进研究得

最多，与 ＴＣＰ 相比，传输层也是改进效果最为明显

的部分，有较多的文献报道［３８－４１］，但是对于 ＮＰ 的研

究较 少。 未来的空间网络将由大量的卫星组成，
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特别是随着商业航天的发展，微小卫星将会形成很

大的规模，快速敏捷的大量发射和部署将十分普遍。
如果激光通信链路可以快捷建立，如何让这些微小

卫星在空间激光通信网络中发挥作用是一个值得研

究的问题。 未来卫星的数据处理能力和存储能力都

会显著增强，如果将自组织网络技术（Ａｄ⁃ｈｏｃ）引入

ＳＣＰＳ⁃ＮＰ 协议，使得大量随机发射部署的小卫星群

可以充分发挥协同作用，这对于开发空间信息网络

节点的潜力有很大作用。
４．５　 全天候激光射频中继

地球上进行激光通信所受到的最大障碍就是天

气的影响。 美国在 ＬＬＣＡ 验证项目中，考虑了星地

激光直接通信和通过低轨卫星微波中继这两种方

案，试验选择了在不同地点激光下传以避开天气影

响的方案，这种方法灵活性好。 但是，对于减灾方面

的应用，使用激光射频中继则是很好的途径。
在地球上，地震、海啸等自然灾害必然伴生恶劣

的气象条件，传统的微波地面基站往往会被大面积

摧毁，而激光又受到天气影响而不能使用。 在汶川

地震最初，灾区难以进入，通信中断，如何快速与灾

区建立通信联系，如何在大型自然灾害发生时保持

２４ 小时不间断全天候的宽带通信，是一个亟待解决

的问题。
利用平流层飞艇［４２］ 或可快速升空的长航时无

人机作为中继平台，从而实现激光射频中继，是一个

可行的解决办法，如图 ９ 所示。 在 ２０ｋｍ 高度的飞

艇可以覆盖地表数百公里范围［４３］，利用激光通信，
实现设备小型化，同时提供极大带宽，适合飞艇或无

人机的载荷应用。

图 ９　 利用平流层飞艇激光射频中继技术

实现环境减灾应用的示意图

Ｆｉｇ．９　 Ｌａｓｅｒ⁃ＲＦ Ｒｅｌａｙ ｂｙ Ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃ Ａｉｒｓｈｉｐｓ ｆｏｒ
Ｄｉｓａｓｔｅｒ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

利用平流层飞艇，向上可以直接与中继卫星建

立稳定的激光通信链路，向下可以通过微波中继转

发，为地面半径 ５００ｋｍ 区域的用户提供最后 ２０ｋｍ
的宽带微波接入，可为巡视预警、应急救援、灾后重

建等环境减灾活动发挥积极作用。

５　 结论
进入 ２１ 世纪以来，经过三十余年的先期技术积

累，宇航光电子激光通信技术产品发展迅速。 与电

子通信技术相比，在有线通信方面，光电子激光通信

在带宽、电磁兼容和质量密度等方面具有无可比拟

的优势。 在大型航天器中应用光纤通信，不仅可以

有效降低系统质量、功耗和电磁干扰，而且有利于分

系统故障隔离和联试，降低航天器信息系统的研发

成本，缩短研制周期，提高效率；同时，光纤以其极大

的带宽还能给未来航天飞行器局域总线技术和整体

性能带来质的飞跃。 在无线通信方面，激光通信技

术由于体积小，功耗低，带宽大，能够成为深空探测

器有效载荷返向链路的主要技术手段。 特别是

２０１３ 年 ＬＬＣＤ 验证成功以后，激光通信在星地通信

特别是在深空探测任务中的作用越来越大，已逐渐

成为不可或缺的远距离高速通信手段。
从技术发展历史来看，未来宇航通信是光电子

激光通信蓬勃发展的时代。 我国也在推进建设天地

一体化航天互联网，这是历史发展的机遇期，也是国

内科研工作者努力赶超国外先进技术的良机。 从发

展前景看，天地一体化光网络是将卫星光网络与传

统的地面光纤网络相融合，并通过星地激光链路互

联，实现全球无缝覆盖。 网络不仅具有宽带高速的

特点，还具有 ２４ 小时全天候不间断提供传输服务的

特点，能够平战结合、军民两用，不仅能够与地面光

纤网络互为备份，同时能够为自然减灾提供强有力

的通信支持和帮助。
在沈荣骏院士提出天地一体化航天互连网构想

后的十余年里，在国家航天工程的推动下，我国在空

间光通信领域的研究发展速度也非常快，可以预见，
宇航光电子激光通信将是未来天地一体化网络的关

键组成部分［３６，３７］。 在空间激光通信方面，２０１１ 年，
我国海洋二号卫星激光星地通信试验成功，卫星与

长春光学地面站完成星地激光通信试验。 试验的主

要内容包括捕获跟踪性能试验和通信性能测试评估

两部分。 完成捕获瞄准角度修正后的 １０ 次试验捕
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获概率达到 １００％，最大捕获时间 ５ｓ，相继实现了星

地激光链路低速通信试验（２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ）和高速通信试

验（５０４Ｍｂｉｔ ／ ｓ）。 该试验为国内首次星地激光通信

试验项目，填补了国内星地激光通信试验的空

白［４４］。 ２０１６ 年 ８ 月 １６ 日，我国的“墨子”号量子通

信卫星发射升空，其中一项任务是利用激光进行星

地高速量子密钥分发实验，并在此基础上进行广域

量子密钥网络实验，以期在空间量子通信实用化方

面取得重大突破。 ２０１６ 年 １２ 月 ２８ 日至 ２０１７ 年 １
月 １５ 日开展了首轮在轨测试，实现了在星地距离 １
０００ 公里以上、低仰角（２０°左右）情况下，下行单路

通信速率达到 ５．１２Ｇｂｉｔ ／ ｓ，并成功进行了图像传输，
图片清晰；同时也进行了上行 ＰＰＭ 调制直接通信，
通信速率达 ２０Ｍｂｉｔ ／ ｓ［４５］。 ＥＳＡ 一直有利用国际空

间站进行量子通信试验的计划［１６，４６，４７］，但由于资金

支持不足，一直未能实现。 上述成就说明在宇航激

光通信方面，我国在局部领域已实现了从跟踪到赶

超的技术进步。
风险和机遇并存，困难与挑战同在。 国内航天

工作者和科研人员要把握宇航光电子和激光通信技

术发展的战略机遇，为这一领域的关键技术投入充

足的科研力量，特别是在基础核心元器件和具有前

景与特色的关键空间通信协议方面深入研发，使我

国空间光电子和激光通信技术从软件到硬件、从协

议到芯片、从器件到系统，都能够依靠自力更生进入

国际先进行列，加快实现我国未来宽带深空信息系

统的跨越式发展。 在新的世纪里，通过宇航工程项

目，培育和带动一批相关产业，寓军于民，推进国民

经济发展，助力实现航天强国的梦想。
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空间太阳能电站用于热带气旋调控初探①

彭跃华１，２，冯　 强２，３，孙鹤泉１，徐冠雷１

（１．海军大连舰艇学院，大连　 １１６０１８；２．中科院大气所，北京　 １０００２９；３．中科院遥感所，北京　 １０００９４）

　 　 摘　 要：为了减少热带气旋（ＴＣ）灾害，针对空间太阳能电站（ＳＳＰＳ）可用于主动调控热带气旋的创新应用，文
章从美国气象学家 Ｒｏｓｓ Ｎ． Ｈｏｆｆｍａｎ 已做的数值模拟出发，初步探讨了用空间太阳能电站调控热带气旋的三大关键

技术。 研究综述结果可概括为三大关键技术：针对 ＴＣ 调控数值模拟技术的有效性和准确性，ＳＳＰＳ 主流设计的微波

热辐射系统，激光诱导云播种系统。 研究结果说明 ＳＳＰＳ 调控 ＴＣ 可行且能达到如下目标：减少灾害损失；降低数万

人痛苦；发电。
关键词：空间太阳能电站； 热带气旋； 数值模拟； 微波热辐射； 激光诱导云播种
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ｌｙ ｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｖｉｅｗ ａｒｅ ｔｈｒｅｅ ｋｅｙ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ．Ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｏｎｅ ｉｓ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ｏｆ ｔｒｏｐ⁃
ｉｃａｌ ｃｙｃｌｏｎｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅ ｓｅｃｏｎｄ ａｎｄ ｔｈｉｒｄ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ ａｒｅ ｔｗｏ ｓｐａｃｅ⁃ｂｏｒｎｅ ｍｉｔｉｇａ⁃
ｔｉｏｎ ｏｐｔｉｏｎｓ：ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ ｗａｒｍｉｎｇ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｍｉｃｒｏｗａｖｅ ｉｒｒａｄｉａｔｉｏｎ ａｎｄ ｌａｓｅｒ⁃ｉｎｄｕｃｅｄ ｃｌｏｕｄ ｓｅｅｄｉｎｇ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｌａｓｅｒ ｐｏｗｅｒ
ｔｒａｎｓｆｅｒ．Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｉｓ ｓｔｕｄｙ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ＴＣ ｍｉｔｉｇａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ＳＳＰＳ ｉｓ ｆｅａｓｉｂｌｅ ａｎｄ ｃａｎ ａｃｈｉｅｖｅ ｐｕｒｐｏｓｅｓ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ：ａ
ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ ｄｉｓａｓｔｅｒ ｄａｍａｇｅ；ａ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｉｎ ｈｕｍａｎ ｓｕｆｆｅｒｉｎｇ ｆｏｒ ｔｈｏｕｓａｎｄｓ ｏｆ ｐｅｏｐｌｅ；ａｎｄ ｐｏｗｅｒ ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ：Ｓｐａｃｅ ｓｏｌａｒ ｐｏｗｅｒ ｓｔａｔｉｏｎ （ＳＳＰＳ）；Ｔｒｏｐｉｃａｌ ｃｙｃｌｏｎｅ （ＴＣ）；Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；Ｍｉｃｒｏｗａｖｅ ｉｒｒａｄｉａｔｉｏｎ
ｗａｒｍｉｎｇ；Ｌａｓｅｒ⁃ｉｎｄｕｃｅｄ ｃｌｏｕｄ ｓｅｅｄｉｎｇ

０　 引言
热带气旋（ＴＣ）是全球最有破坏力的天气系统

之一，因为总是伴着狂风暴雨；当这种风暴移近或登

陆后，常给受影响地区造成严重的灾害。 世界气象

组织研究报告［１］ 指出，因 ＴＣ 灾害造成的死亡人数

仅次于干旱，位居第二。 １９６７ ～ １９９１ 年，全球因 ＴＣ

３１
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灾害死亡的人数约为 ９０ 万，其中最严重的是 １９７０
年登陆孟加拉湾的热带风暴，造成 ３０ 万人丧生。

虽然传统上热带气旋被视为宿命，超出了人类

的影响范围，但目前，即使气象学家也大多主要关注

它的自然强度演变和移动路径预报。 然而，研究人

员已经开始考虑削弱热带气旋的可能方法，以减少

热带气旋对城市和平民带来的灾难性影响［２－９］。 随

着气象学、数学、计算机、卫星遥感、航天技术、空间

电站等诸多科学技术的发展，热带气旋调控可能不

久就会实现，这对于每年都受到热带气旋灾害的中

国沿海地区乃至全球热带气旋灾区，尤其是那些经

济发达的沿海城市，具有非常重要的意义。
到目前为止，保护人们免受 ＴＣ 损害的唯一办法

是疏散他们。 然而，对于濒危地区的许多人来说，撤
离并不可行。 即使美国在“卡特里娜”飓风到来之

前的几个小时里，有超过两万人挤进了休斯顿，但其

生活条件也因此而迅速恶化，类似的情况在中国则

更加严重。 另外，没有办法保护脆弱的房屋和设施。
迄今为止，很少有研究人员考虑开发一种调控 ＴＣ 的

方法。 在 ２１ 世纪，我们应该实现一种创新的方法来

削弱 ＴＣ 的强度或改变其路径，以避免对大城市产生

巨大影响。 近十年来，人们已经对空间太阳能电站

（ＳＳＰＳ）做了研究并开始设计实现。 相信在接下来

的 １０ 年左右，ＳＳＰＳ 将作为一个实际工具被制造出

来，但它除了发电还有没有其他用途呢？ 本文将结

合数值模拟研究的结果来说明 ＳＳＰＳ 的新应用，即
“热带气旋调控”，并对其中的关键技术进行初步探

讨。

１　 用于热带气旋调控的数值模拟
美国早就开始人工影响飓风的理论和可行性研

究了，并在 １９６２ ～ １９８３ 年间开展过名为“Ｓｔｏｒｍｆｕｒｙ”
的人工影响飓风的外场试验［１０］，但由于在理论和实

际效果上都存在不可靠而被最终叫停。 大家认为主

要还是因为在设计理论上局限于云物理学的云种播

散理论而未对热带气旋有较深入的了解后就鲁莽行

动所致。 不过，随着数值模拟技术和计算机的发展，
人们可以避免这种“莽夫式”的外场试验，即先进行

数值模拟试验。 更重要的是，对于气象运动，人们不

大可能也不需要用对等的能量去与之抗衡。 大气是

一个复杂的非线性系统，混沌理论就是 Ｌｏｒｅｎｚ 在研

究气象预报时提出的，既通俗又形象，这就是著名的

“蝴蝶效应”，主要表现为对初值极其敏感。 在模拟

一个过去已经发生的飓风之后，美国气象学家 Ｒｏｓｓ
Ｎ． Ｈｏｆｆｍａｎ 在任意给定时刻改变一个或多个特

征［１１］，并考察这些扰动的效果。 结果是这些改变大

部分都简单地逐渐消失了，仅剩那些有着特殊特征

（引起自我增强的特殊型式或结构）的干预会充分

发展并对风暴产生较大影响。 因此，只要找到正确

的刺激（对风暴的改变），它会产生可导致想要结果

的鲁棒响应。
为了考察大气系统的敏感性是否可用于改造如

飓风这么强劲的大气现象，Ｒｏｓｓ Ｎ． Ｈｏｆｆｍａｎ 在 ＡＥＲ
的研究团队对 １９９２ 年的两个飓风进行了计算机模

拟试验［１１］。 １９９２ 年 ９ 月 １１ 日，飓风“ Ｉｎｉｋｉ”袭击了

考艾岛、夏威夷岛，导致了 １８ 亿美元的损失，例如整

片森林被铲平。 同年 ８ 月，飓风“Ａｎｄｒｅｗ”袭击了佛

罗里达州以及路易斯安娜州，造成 ２６ 人死亡，财产

损失高达 ４００ 亿美元。 “Ａｎｄｒｅｗ”是美国 ２０ 世纪后

期飓风季节中最具破坏性的一个飓风。
令人惊讶的是，考虑到已有预报技术的不完善，

Ｈｏｆｆｍａｎ 团队的第一次模拟试验立即取得成功。 为

了改变“Ｉｎｉｋｉ”的路径，他们首先选择在 ６ 小时之后

想要风暴结束的地点———约在预计路径西边 ６０ 英

里处，然后用这个目标创建人工观测值并把这些值

输入 ４ＤＶＡＲ。 他们把计算机设置成将产生可导致

目标区域路径的飓风的关键限定属性的初始设置，
以计算其最小改变。 在这个早期试验中，他们准许

对任意种类的风暴系统进行可能的人工改变。
最明显的改造被证明是起始温度和风。 跨格点

的典型温度调整只有十分之一度，但显著的改变（将
近 ２℃的增加）发生在风暴中心的最低模式层西部。
计算产生了 ２ ～ ３ｍｉｌｅ ／ ｈ 的风速变化。 在一些位置，
由于近风暴中心的风向变化较小，使得风速改变最

大可致 ２０ｍｉｌｅ ／ ｈ。 通过对模拟风暴的非线性方程的

复杂设置，对风暴初始条件要求相对小的人工改变

可使风暴滞后 ６ 小时到达想要的位置。
在另一个试验中，Ｈｏｆｆｍａｎ 团队利用修正的代

码，计算当飓风“Ａｎｄｒｅｗ”袭击佛罗里达海岸时，限
制由飓风产生的表面风破坏所需的温度增量。 他们

的目标是使初始温度扰动达到最小值（使之在真实

生活中尽可能容易达到），并在第一个 ６ 小时间隔的

后两小时减少最具破坏性的风。 在这个试验中，
４ＤＶＡＲ 确定限制风损毁最好的方法是对风暴眼附
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近的起始温度做一定的修改。 这里模拟产生的温度

变化在一些位置可达到 ２ ～ ３℃。 更小的温度改变

（小于 ０．５℃）从台风眼延伸出 ５００ｍｉｌｅ～６００ｍｉｌｅ。 这

些扰动突出在飓风中心加热和冷却交替轮流的波形

图案。 尽管开始只有温度改变，但所有关键变量很

快受影响。 在原始模拟的飓风案例中，破坏性风（风
速大于 ５６ ｎ ｍｉｌｅ ／ ｈ）在 ６ 小时后覆盖了人口稠密地

区，但在改动的模式运行中就不是这样。
作为这些结果的鲁棒性检验，Ｈｏｆｆｍａｎ 团队把同

样的扰动应用到更复杂、分辨率更高的版本模式，得
到了很类似的结果，这表明实验对于模式配置的选

择是不敏感的。 然而，在 ６ 小时之后，破坏性风重新

出现在更改的模拟中，因此，也许需要另外的干预来

保证南佛罗里达的安全。 确实，看上去好像需要一

系列有规划的扰动，以便在任意长度时间内控制飓

风。
图 １ 示出“ Ｉｎｉｋｉ”和“Ａｎｄｒｅｗ”这两个飓风的模

拟图。 此图源自 Ｈｏｆｆｍａｎ 发表在《科学美国人》期刊

２００４ 年的文献［１１］ ．

（ａ）“Ｉｎｉｋｉ”

（ｂ） “Ａｎｄｒｅｗ”
图 １　 飓风模拟图

Ｆｉｇ．１　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｗｏ ｈｕｒｒｉｃａｎｅｓ

图中，颜色代表风速级别，而黑色等值线指示

５６ｍｉｌｅ ／ ｈ 的大风，一般是产生损毁的最低风速。 在

图 １ （ａ）“Ｉｎｉｋｉ”的模拟中，台风眼的原始路径（黑色

点线）把风暴的强风带到了夏威夷考艾岛。 但是当

几个模式初始条件（包括在各个点上的温度和湿

度）被轻微改变后，模拟风暴路径（红色点线）转向

考艾岛的西面，放过了目标位置大约 ６０ｍｉｌｅ 远。 然

后它继续向北，移到了远离岛的西面。 图 １ （ｂ）描

述了南佛罗里达和巴哈马群岛在未改变状态和在人

工扰动情况下对“Ａｎｄｒｅｗ”的模拟。 尽管在控制实

验中破坏性风仍然存在，但最大风速已经显著减小，
因此把一个三级飓风平定到温和得多的一级飓风状

态。
如果真是如同 Ｈｏｆｆｍａｎ 他们模拟结果所暗示

的，在飓风内部和周围温度的小变化能改变路径到

预设的方向或减慢风速，那么，这样的扰动是怎么实

现的？ 当然，没有什么能瞬间改变这么巨大的飓风

的温度。 然而，在飓风内部或周围给空气加热并因

此随时间调整温度，这或许是有可能的。 无疑，这么

做需要的能量巨大。 但 Ｈｏｆｆｍａｎ 团队认为，一个环

地轨道的太阳能站阵列（即空间太阳能电站）最终

可用于供应足够能量，这些产生能量的卫星可以用

巨大的镜子把太阳光聚焦到太阳能电池上，然后把

收集的能量向下传输到地面上的微波接收器。 目前

对空间太阳能电站的设计主要考虑微波，它可以穿

过大气而不被加热，因而不浪费能量。 然而，对于天

气控制，要把微波的向地传输调节到可被水蒸气更

好吸收的频率，这种调节能在不同高度水平加热目

标大气。

２　 数值模拟技术的有效性和准确性
由于热带气旋的能量实在太大，一个成熟 ＴＣ 每

小时释放的热量大概相当于 ２ ６００ 多颗广岛原子弹

爆炸的能量，因此，必须用非线性最优控制技术，以
使初始扰动所需的能量比热带气旋本身的能量小两

个数量级以上。 一般通过数值模拟来找到有效扰

动，即保证调控的有效性。 另一方面，人工调控热带

气旋非常危险，若调控得不好，可能带来灾难性后

果。 因此，需要数值模拟尽可能逼近真实情况，即需

要保证数值模拟的准确性。
Ｒｏｓｓ Ｎ． Ｈｏｆｆｍａｎ 的数值模拟是迄今最好的模

拟。 有关 Ｈｏｆｆｍａｎ 的理论和设想，主要的文章发表

在 ２００４ ～ ２００６ 年间。 但从 ２００６ 年到现在的十余年

间，他和他的团队似乎又没有了太大进展，美国也没

有进行外场试验的计划，这难免让人思考为什么？
我们认为其原因可能有如下几点：（１）Ｈｏｆｆｍａｎ 使用
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的非线性最优控制技术是四维变分（４ＤＶａｒ）方法的

天气控制应用。 在控制过程中，假设模拟热带气旋

的数值模式是完美的，不考虑模式误差；事实上，模
式总是存在误差，尤其是在现阶段人们对 ＴＣ 强度和

内部结构等不甚了解的情况下。 （２） Ｈｏｆｆｍａｎ 在数

值试验中更多考虑的是改变热带气旋周围的环境

场，这需要的能量太大。 实际上，更可行的应该是改

变热带气旋结构，通过结构变化引起路径、强度和移

速的改变；但这要求对热带气旋的结构同化和模拟

准确。 ２００６ 年以前在这方面还存在技术瓶颈，导致

人工影响后不能准确控制，或预估的路径与实际相

差大，这是很被动甚至很可怕的。 （３）数值模拟可

能难有大的突破，只能等待发射足够强微波的卫星

升空。 美国原计划于 ２０１６ 年开始建立大型相位阵

列太阳能卫星———“太空之花”，准备花 ２５ 年时间全

部建成，但迄今没有相关的卫星发射，估计 ＮＡＳＡ 拿

不出足够的钱来支撑这个计划了。
由于 Ｈｏｆｆｍａｎ 用的是 ４ＤＶａｒ 方法的天气控制版

本（目前 ４ＤＶａｒ 通常用于资料同化），因此，本文先

简介他所用的方法并加入一点我们的理解。 在模拟

改变路径的文献中，作者的描述是［１２］：在数值实验

中，作者在初始时刻（ ｔ ＝ ｔ０）寻求一个接近观测态的

控制态，这样在后面某时刻（ ｔ＝ ｔ１），可控制模拟值接

近目标大气状态。 为了在数学上确定将要通过四维

变分后最小化的代价函数，作者首先定义无扰动的

模拟 Ｕ，从时刻 ｔ０ 到 ｔ１，对应状态 Ｕ（ ｔ０）和 Ｕ（ ｔ１）；然
后定义目标状态 Ｇ（ ｔ１），在此热带气旋位置改变到

无扰动状态 Ｕ（ ｔ１）位置以西大约 １００ 千米处。 然

后，作者用四维变分找到一个最优控制模拟或靶标

模拟 Ｔ，使目标状态差异（即 Ｔ（ ｔ１） －Ｇ（ ｔ１））和初始

状态差异（即 Ｔ（ ｔ０）－Ｕ（ ｔ０））同时达到最小。 换句话

说，Ｔ（ ｔ０）－Ｕ（ ｔ０）是达到目标在 Ｔ（ ｔ１） －Ｇ（ ｔ１）范围内

的最小扰动。 所以，与同化所用四维变分中的对应

关系，我们的理解是：无扰动状态对应背景场（先验

的），扰动后状态（即最优控制模拟）对应模式解，目
标状态对应观测场。

在作者初步的实验中，目标状态不匹配和初始

扰动大小在代价函数中用一个简单的二次项来描

述：

Ｊ（ ｔ） ＝ ∑
ｘ，ｋ

１
Ｓ２
ｘｋ

［∑
ｉ，ｊ

｛Ｔｘｉｊｋ（ ｔ） － Ｇｘｉｊｋ（ ｔ）｝ ２］ （１）

　 　 作者用四维变分使 Ｊ（ ｔ０） ＋Ｊ（ ｔ１）的和最小化。

式中，ｘ 为模式变量（例如，温度或水平风分量）， ｉ，
ｊ， ｋ 为 ３ 个空间维度的格点，ｔ 表示时间（ ｔ０ 或 ｔ１）。
在 ｔ０ 处保持目的接近无扰动的初始条件。 因此， 。
在式（１）中使用了通量或变量的 “耦合”形式，因为

这是 ＭＭ５ 中原始方程的形式。 控制向量是所有物

理量的清单，它允许通过最小化而改变。 控制向量

元素的例子是特定格点的温度。 原则上，可以使 Ｊ
关于整个模式状态向量（即所有格点上的所有预测

变量）最小化。 对于 ＭＭ５，这些是 ｐ＇， ｐ∗ｕ， ｐ∗ｖ， ｐ
∗Ｔ， ｐ∗ｑ 和 ｐ∗ｗ（扰动气压、耦合的向东和向北的

风分量、温度、相对湿度、垂直速度）的三维场。 四维

变分可以配置得使所有变量允许变动，即使只用到

温度、水平风和湿度观测。
如此，我们就可以先仿照 Ｈｏｆｆｍａｎ 的方法做一

些数值模拟，模式从 ＭＭ５ 升级到 ＷＲＦ，并且在

４ＤＶａｒ 求解过程中可用到国内科研人员的 ＤＲＰ⁃
４ＤＶａｒ 方法［１３］，或者与用伴随模式求解的方法对比，
从而得出一些结论。 预计可以找出一些控制态或有

效扰动，但与 Ｈｏｆｆｍａｎ 的工作相比不会有太大改进。
从上述简介可知，４ＤＶａｒ 方法的天气控制版本实质

上是一种非线性最优控制技术。
下面我们对 ４ＤＶａｒ 天气控制版本这种非线性最

优控制技术进行改进。 由于 Ｈｏｆｆｍａｎ 在使用 ４ＤＶａｒ
的过程中，假定模式是完美的，把无扰动状态当成准

确预报值，也就是不考虑模式误差，这是一个较大的

缺陷。 我们意欲考虑模式误差，试图使用 ＣＮＯＰ 方

法。 此方法以前主要用于研究天气气候的可预报

性、目标观测、集合预报初始值和热盐环流敏感性

等［１４－１８］，从未用于天气控制。 但它与 ４ＤＶａｒ 方法有

较大相似，比如都是非线性最优化方法，都与模式密

切相关，都与扰动有关，数值求解算法也很类似，如
用伴随模式求梯度，用 ＳＱＰ 或 ＳＰＧ 算法求泛函极值

等。 不过，４ＤＶａｒ 是使得扰动后的模式状态与目标

状态之差最小，而 ＣＮＯＰ 是使得扰动发展最大，它与

目标状态如何联系？
第一条思路是看 ４ＤＶａｒ 与 ＣＮＯＰ 的代价函数差

异。 由于 ４ＤＶａｒ 的代价函数［１９］ 表示为扰动后的模

式状态与目标状态之差，而 ＣＮＯＰ 中扰动发展的代

价函数表示为扰动后的模式状态与无扰动状态之

差，那么，二者差异表现为目标状态与无扰动状态之

差，ＣＮＯＰ 求最大，４ＤＶａｒ 求最小，其差异正好还是极

值。 但问题是这个差异怎么刻划？ 先看最简单的情
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形是否适合，若目标状态表示为无扰动状态 ＋ 某常

量，即 Ｇ ｉ，ｊ，ｋ （ ｔ） ＝ Ｕ ｉ，ｊ，ｋ （ ｔ） ＋ Ｃ，则代价函数的差异

为常量，这显然不行，即使把常量改为非时变量也不

合适；考虑到实际情形，无扰动状态并非准确预报值

或观测值，目标状态表示为观测场 ＋ 非时变量，即 Ｇ

ｉ，ｊ，ｋ （ ｔ）＝ Ｏ ｉ，ｊ，ｋ （ ｔ） ＋ Ｉ ｉ，ｊ，ｋ ，则目标状态与无扰动状

态之差表示为模式误差 ＋ 非时变量，也就是

Ｇ ｉ，ｊ，ｋ（ ｔ） － Ｕｉ，ｊ，ｋ（ ｔ） ＝ Ｅ ｉ，ｊ，ｋ（ ｔ） ＋ Ｉｉ，ｊ，ｋ （２）
　 　 由于非时变量易于处理，因此，这个差异最终可

用模式误差来刻划。
对于模式误差， 我们考虑结合 ４ＤＶａｒ 和与

ＣＮＯＰ 关系密切的最优强迫向量（ＯＦＶ）方法［２０］。 初

步考虑先用 ＯＦＶ 找出与观测最优匹配的模式误差，
然后有两种处理方法：一种是对加上最优模式误差

的方程用 ４ＤＶａｒ 方法做控制；另一种如前所述，先利

用最优模式误差求出目标状态与无扰动状态之差，
然后用 ＣＮＯＰ 方法做控制，只是代价函数变成了扰

动后的模式状态减去无扰动状态后再减去此差异。
此种方法相当于｛［ＯＦＶ〛⊕［４ＤＶａｒ］｝方法或者

｛［ＯＦＶ］⊕［ＣＮＯＰ］｝方法，不妨称之为“非线性最优

强迫变分”或者“非线性最优强迫扰动”方法。 它与

Ｈｏｆｆｍａｎ 所用 ４ＤＶａｒ 方法相比最大的优势是考虑模

式误差，也就是在控制过程中用到观测资料。 当然，
Ｈｏｆｆｍａｎ 所用方法也能间接用到观测资料，那是在模

式求解得出无扰动状态的过程中；而我们的方法将

两次用到观测资料，从而使得控制值尽可能向观测

值靠近。

３　 微波热辐射系统
根据 Ｒｏｓｓ Ｎ． Ｈｏｆｆｍａｎ 的模拟结果，整个电网的

典型温度调整仅为十分之一度，但显著的变化（接近

２°Ｃ 的增加）发生在风暴中心西部的最低模式层。
结果表明，相对较小的人为改变风暴的初始条件已

经通过模拟风暴的复杂非线性方程组传播。 Ｓｏｌａｒｅｎ
公司获得了以光学卫星为主的卫星系统的专利［２１］，
用太阳能发电照射热带气旋中心。 这个系统是基于

这样一个想法，即通过用 ＳＳＰＳ 直接辐射能量来减少

中心的温度扰动，从而减弱飓风。
在 １００ 平方公里的区域内照射 １．６ 天可以将热

带气旋加热 ０．１°Ｃ。 假设辐射是在热带气旋早期发

展期间完成的，只有 １００ 平方公里区域的热辐射对

于热带气旋控制可能是有效的。 这个估计表明，使

用 ＳＳＰＳ 技术可以实现主动的热带气旋控制。 另外，
与地面热带气旋控制系统相比，太空热辐射具有即

时性和全球可操作性的优势。 除了正常的时间，还
可以使用热辐射系统来发电，并且人们将能够开发

基于发电的其他业务。 尽管卫星系统规模非常大，
而且价格昂贵，但由于其双重用途的运作，它将成为

一个具有吸引力的庞大业务［２２］。
微波热辐射系统的功能包括：（１）利用太阳能

发电；（２）将电力转换为无线电频率，以改变热带气

旋的发展；（３）从太空辐射微波给热带气旋局部加

热。 这些技术在空间太阳能发电站概念的框架下进

行研究，因此将受益于这一领域的发展。 需要做好

３ 项关键技术：远距离传输、波束指向和频率切换。
为了有效地局部加热大气区域，选择 １８３ＧＨｚ 的频

率，该频率位于热带气旋的主要成分———水蒸气的

强吸收带内。
另外，需要高精度的指向技术来辐射热带气旋

的能量。 日本宇航研发机构（ ＪＡＸＡ）假设 Ｒｅｖ 方法

和振幅单脉冲方法已经作为 ＳＳＰＳ 任务的一部分进

行了研究［２３］。 这些方法的示意图如图 ２ 所示（此图

源自文献［２２］的图 ６）。 在 Ｒｅｖ 方法中，发射器设置

在发射面板上（图 ２ 左侧），并使用来自导频发射器

的信号来校准相位（图 ２ 右侧）。 在幅度单脉冲方法

中，导频发射机和接收机分别设置在整流天线和发

射面板上，并且从导频信号中检测到达方向。

图 ２　 光束指向技术示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｖｉｅｗ ｏｆ ｂｅａｍ⁃ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

利用这些能量传输和光束指向系统，ＪＡＸＡ 估计

了热带气旋控制所需的辐照时间。 如前所述，温度

上升约 ０．１°Ｃ 时可能会有效改变台风的路线。 他们

根据如下假定：（１）使用 １ 个 ＳＳＰＳ，发射功率为 １．５
ＧＷ；（２）目标仅为水蒸气，功率吸收率为 １００％；（３）
水汽密度为 ５ｇ ／ ｃｍ－３； （ ４） 照射面积为 １００ｋｍ ×
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１００ｋｍ。 计算出的辐照时间约为 １．６ 天，这对控制台

风是可行的。 他们认识到需要更多的考虑来确定照

射区域。 ＳＳＰＳ 的使命之一就是它的双重用途，也就

是说，使用热辐射系统在正常时间发电。 ＪＡＸＡ 的

ＳＳＰＳ 开发团队假设使用 ６ＧＨｚ 的频率向地球传输电

力，那么就必须开发 １８３ＧＨｚ 和 ６ＧＨｚ 的频率切换技

术。 他们假设了如下一些方法：（１）多阵列方法，根
据每个频率使用许多阵列设备；（２）扩展数组方法，
阵列的长度被扩展以建立传输频率；（３）开关电介

质方法，切换阵列器件上的电介质以建立发射频率。
他们将研究这些方法的细节。 这些方法的示意图如

图 ３ 所示（此图源自文献［２２］的图 ７）。

图 ３　 频率切换方法的示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｖｉｅｗ ｏｆ ｔｈｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｓｗｉｔｃｈｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄｓ

图 ４ 示出了整个微波热辐射系统的操作示意图

（该图源自文献［２２］的图 ８）。

图 ４　 热辐射系统的操作示意图

Ｆｉｇ．４　 Ｏｐｅｒａｔｉｏｎ ｉｍａｇｅ ｏｆ ｔｈｅ ｈｅａｔ ｉｒｒａｄｉａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ

４　 激光诱导云播种系统
ＳＳＰＳ 也可以用激光进行远距离无线能量传输。

设在荷兰的欧洲空间局（ＥＳＡ）先进概念团队和日本

宇航研发机构（ＪＡＸＡ）合作提出一种基于飞秒激光

成丝和基于空间的激光能量转移的新型热带气旋危

害缓解概念。 在这一技术中，由于聚焦光束的光克

尔效应和诱导等离子体效应散焦之间的动态竞争，

飞秒太瓦级的激光脉冲形成自聚焦光束在大气中传

播［２４］。 这导致形成既薄（１００μｍ）又具有几百米典

型长度和约 １０１３Ｗ／ ｃｍ２ 光强度的等离子体长丝。 最

近，地基激光成丝技术已经被证实，它使用移动激光

和探测系统嵌入标准货物集装箱，在大气中传播超

过 ２０ 公里的太赫兹激光脉冲。
为了局部改变气溶胶的降雨率，可以使用飞机，

地面分散装置（例如从火箭发射的设备）将气溶胶

颗粒分散在大气中，或使用地形提升的地面发电机。
最近，在受控的实验室环境及室外条件下，激光诱导

的凝结已经用强飞秒激光脉冲来证明。 在直径

２５ｎｍ～１０μｍ、温度 ２℃ ～３６℃、湿度 ３５％～１００％的广

泛范围内，观察到强烈的液滴形成。 特别是使用

２４０ｆｓ 激光脉冲和 １６０ｍＪ 的脉冲能量，与背景浓度相

比，２５ｎｍ 直径内的颗粒密度增加到 １０５ｃｍ－３。 效果

归功于通过空气分子的多光子解离和电离引起的有

效的大气光化学反应，产生高度活性的物质，导致产

生吸湿性分子如 ＨＮＯ，它能非常有效地吸收水分。
基于这些结果，激光诱导凝结在这里被认为是

减少热带气旋威胁的可能技术。 基本原理是将强烈

的飞秒激光脉冲应用于旋风分离器的外部云带。 图

５ 是该原理的示意图（此图源自文献［２７］的图 ４）。
图中，红色和绿色激光束分别代表飞秒泵浦光束和

纳秒探测光束。 这些光束脉冲将产生大量的人造

ＣＣＮ，即水滴胚胎，这将争夺可用的水蒸气，从而局

部降低降水率。 由细丝引起的强烈的向上气流能有

效地将水滴平流到 ０℃以上的等温线以上，使水滴

释放更多的凝结潜热，从而增强了气旋周边的对流。
这些雷云会与原来的眼壁竞争，造成更广阔的热带

气旋眼区，通过保持角动量而导致风速下降。

图 ５　 激光诱导凝结对减低热带气旋危害

（不按比例）的概念示意图

Ｆｉｇ．５ Ａｒｔｉｓｔｉｃ ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｃｅｐｔ ｏｆ
ｌａｓｅｒ⁃ｉｎｄｕｃｅｄ ｃｏｎｄｅｎｓａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｒｏｐｉｃａｌ
ｃｙｃｌｏｎｅ ｈａｚａｒｄ ｍｉｔｉｇａｔｉｏｎ （ｎｏｔ ｔｏ ｓｃａｌｅ）
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激光诱导凝结可以提供一个有效的方法来远程

改变热带气旋的发展。 激光束通过周围的能量储存

器补充等离子体核心，而在诸如云雾之类的不利条

件下几乎不受扰动地传播。 此外，实验室的实验已

经证明，ＣＣＮ 的高度非线性生成是激光强度的函数，
可以为大规模的大气实现提供有吸引力的机会。 尽

管由于实验数据点的数量有限而无法确定准确的非

线性函数，但是相信入射激光强度的液滴萌芽的生

成被认为是在分别对应于多光子离解和离子化氧气

的第五和第八指数定律之间的缩放［２６］。 与气溶胶

注入相反，激光诱导凝结可能被关闭，允许精确控制

注入区域。 最后，激光诱导凝结依赖于已经存在于

大气中的分子，因此，通过避免引入额外的化学物质

到大气中，也会消除一些因化学播散而可能产生的

副作用。
这一积极的热带气旋风险缓解概念可能基于以

下 ＳＳＰＳ 方案，以便全球观察，并可立即进入偏远地

区。 大规模的太空发电平台，即基于激光的 ＳＳＰＳ
站，将为激光诱导云播种系统提供所需的电源，但需

要更多的考虑来精确评估所需的 ＳＳＰＳ 容量。 ＳＳＰＳ
站可以基于模块化的发电激光概念。 如上所述，包
括一系列许多单独的元件，将其光学能量向地面光

伏（ＰＶ）阵列发射。 但这并不意味着将其能量投射

到地面站，而是使用卫星微波图像获得云层覆盖数

据，各种光束将针对旋风分离器内的特定区域。
为了从这样的距离产生激光束，将在初始激光

脉冲上加入显著的频率短促声波，从而补偿大气中

的群速度色散，这将在时域上扩展激光脉冲并相应

地降低其峰值功率的能量。 激光短促声波将被设置

为可使激光丝在旋风分离器内的对流层中产生。 飞

秒光束的精确指向将允许在这些狭窄的激光丝上数

公里内产生人造的云凝结核（ＣＣＮ）。 为了得到显著

的减弱，在旋风周边需要 １０００ｃｍ－３ ～ ２０００ｃｍ－３ 的

ＣＣＮ 密度水平。 这种 ＣＣＮ 密度水平可以在激光成

丝过程中，通过利用激光强度非线性地缩放液滴产

生来获得。 为了评估所提方法的有效性，需要更深

入地考虑和更好地理解比例尺法则。 可以设计某种

方案来获得 ＴＣ 强度，降低或改变其轨道，以避免袭

击高密度人口地区。
激光诱导云播系统基于空间平台，原理类似于

通过激光束传输能量的天基太阳能平台。 与其他传

输系统相比，这些传输系统具有相对较小的元件，这

是因为后者随着光波长而缩放。 模块化组装空间基

础设施将使“第一能源成本”相对较低。 将要开发

的关键技术包括：高精度光束定向技术，针对旋风机

内的特定区域，通过多带隙光伏电池提供高效的太

阳能发电；以及有效的激光热管理系统。 图 ６ 展示

了一个激光诱导云播种系统潜在的技术路线示意图

（此图源自文献［２７］的图 ３ ），由图可见，该系统预

计可在未来 ２５ 年内建成。

图 ６　 激光诱导云播种系统的技术路线图，包括

Ｌ⁃ＳＰＳ 平台、光束指向系统、飞秒激光成丝系统

Ｆｉｇ．６　 Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｒｏａｄｍａｐ ｆｏｒ ｔｈｅ ｌａｓｅｒ⁃ｉｎｄｕｃｅｄ ｃｌｏｕｄ
ｓｅｅｄｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｌ⁃ＳＰＳ ｐｌａｔｆｏｒｍ、ｂｅａｍ
ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ａｎｄ ｌａｓｅｒ ｆｉｌａｍｅｎｔａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ．

作为在轨运行的激光诱导云播种系统的第一个

实施方案，基于与所述测试的地面系统类比的单个

飞秒激光系统，需要在技术上实现高达 ３０ｋＷ 的功

率水平。 更多考虑辐照区域和所需的脉冲激光强

度，将有助于更精确地确定电力需求。 高功率激光

系统的一个重要技术问题是它应该在更宽的温度范

围和恶劣的辐射环境下工作。 目前正在研究开发空

间合格的超短脉冲太瓦激光器。
最后，目前已在进行有关激光成丝技术的应用

研究，并在环境条件下证明了地基原型。 最近的研

究显示了成丝过程所需的激光参数之间的强关系以

及沿传播路径的大气条件。 这突出表明需要更好地

了解大气湍流和高空大气冷等离子体条件对成丝过

程的影响，以调整激光参数。 激光成丝体系在太空

中的任何实际实施将需要持续的研究作支撑，以获

得对基本物理学原理的详细理解，以便降低与该系

统相关的风险和不确定性，包括详细评估其对任何

活性物质的影响，以及这种极端天气现象对气候系

统的影响，以避免不可预见的负面后果。
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５　 结论
本文从美国气象学家 Ｒｏｓｓ Ｎ． Ｈｏｆｆｍａｎ 已做的

数值模拟出发，初步探讨了用空间太阳能电站调控

热带气旋的三大关键技术。 首先是 ＴＣ 调控的有效

性及其数值模拟的准确性，其次是 ＳＳＰＳ 主流设计的

微波热辐射系统，最后是激光诱导凝结云播种系统。
ＴＣ 调控的一个关键性挑战将是区分由风暴系

统自然发展与人为扰动所造成的旋风状态变化。 在

这方面，天基传感器可以提供有价值的遥感数据。
尽管投入大规模的人力和物力来研究这种极端天气

现象可能有助于缓解这一问题，但任何积极干预都

需要其对气候系统的影响进行全面的评估。 热带气

旋提供了一个自然的机制来去除海水中储存的大量

热能，并通过大的降水率和高风速影响当地的水资

源和风能资源，因此，任何大规模的系统性减灾方法

都会破坏与旋风相关的热力、水文和风力循环。 还

需要关注政治和法律方面的问题，并认真考虑可能

产生的后果。 此外，还要充分理解减少威胁的机制，
并充分证明其有效性。 因此，这个计划需要在适当

的框架和监督下进行。
当然，由于热带气旋极其复杂和强大，气象学家

对它的认识尚不够全面或者不够准确，尤其对于 ＴＣ
的强度和内部结构，因此，调控 ＴＣ 的工作任重而道

远。 “路漫漫其修远兮，吾将上下而求索”，正如曾

庆存先生在一次中科院大气所的年会上对“人定胜

天”的解释那样，“人只有自己先安定了才有可能胜

得了天”。 希望本文的探讨能起到抛砖引玉的作用，
把研究 ＴＣ 机理、人文天气和 ＳＳＰＳ 的科学家和工程

师凝聚到一起，相信总有一天梦想终将实现。
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星载汞离子微波钟射频无极灯折射
透镜仿真设计①

辛弄潮，蒙艳松，张荣彦，杜丽君
（中国空间技术研究院西安分院，西安　 ７１００００）

　 　 摘　 要：汞离子微波钟以其预期可见的优良性能和高可靠性，成为下一代星载时钟的研究热点。 星载汞离子微

波钟利用射频离子无极灯发出的 １９４ｎｍ 深紫外光进行量子态制备和态检测，但受汞离子微波钟四极阱的结构限

制，需在光束入射四极阱前，将入射光面由圆形整变为矩形。 针对此问题，文章利用 ＺＥＭＡＸ 软件设计折射透镜组，
将波长 １９４ｎｍ、直径 ４ｍｍ 的圆光斑整形为 ２ｍｍ×２０ｍｍ 的矩形光斑。 与其他原子钟和离子钟光束整形系统不同的

是，在完成光斑尺寸变形的基础上，考虑到汞离子微波钟的泵浦效率，要求整形光斑光强尽量呈均匀分布。 因此，额
外利用光场分布法设计透镜组，将光强重新分布，得到均匀分布的矩形光斑。 仿真结果显示，矩形光斑分布均匀，光
强均匀度达 ７３．５２％，外形尺寸满足设计要求。 分析表明，波长偏移对光强均匀度有一定影响，光学系统的装配精度

对光学系统的波前差有较大影响。
关键词：光学设计；透镜系统设计；高斯光束；汞离子微波钟；ＺＥＭＡＸ 仿真设计
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０　 引言
原子钟作为目前最准确的时间频率基准，以其

极高的稳定度和准确度，在航天器、远距离通信以及

精确制导方面有着广阔的实际应用。 尤其在航天领

域，原子钟作为卫星和航天站的关键核心部件，其性

能直接决定导航定位以及授时的精度，更关系着卫

星和航天站的长时间自主运行能力［１］。 目前，航天

领域主要应用的是基于铷、铯、氢的传统原子钟，这
三种原子钟很好地满足了当前全球定位系统及月球

探测等航天任务的需求。 但是，为了进一步提高人

类授时、守时、导航定位以及深空探测的能力，新一

代更高精度的星载原子钟便成为了新的研究热点和

方向。
近年来，随着离子囚禁、激光冷却、超高真空、深

紫外射频离子无极发光等技术的发展，离子钟技术

逐渐进入实用化阶段。 离子钟由于其相干时间长、
多普勒展宽较窄、Ｑ 值普遍较高、囚禁稳定、载荷质

量轻、体积小等优势，而成为新一代星载钟的研究热

点，其中，汞离子微波钟是典型代表。
汞离子微波钟作为一种高性能的微波频标［２，３］，

具有体积小、功耗低、质量轻、稳定度和精度高的优

点。 通过加在特定构型电极上的静电场或射频场构

成的离子阱，Ｈｇ＋被约束在超高真空的甚小尺度范围

内，利用此离子跃迁所产生的鉴频信号，将晶振的频

率锁定在频率非常稳定、Ｑ 值极高的离子跃迁谱线

上。 由于离子处于几乎不受干扰且外部参数十分稳

定的环境中，因此，离子钟比传统原子钟具有更好的

性能。
美国喷气推进实验室已研制出设计寿命为 １５

年的离子微波钟原理样机，其体积仅为 ３ 升，质量约

３ｋｇ，秒稳定度为（１ ～ ２） × １０－１３，万秒稳定度为 １ ×
１０－１５，天稳定度预期可达到（２ ～ ３） ×１０－１６，计划下一

步投入星载应用［４］。 国内对离子钟的研究起步较

晚。 上世纪 ８０ 年代末，北京大学、北京师范大学、山
东大学和中科院武汉物理所开始建立离子阱装置，
准备开展离子钟和相关基础研究，但因种种原因，后
来只有中科院武汉物理与数学所在中科院的资助下

一直坚持此项工作。 ２０１３ 年，武汉物数所采用了最

新研制的延展型线性阱结构，使空间用的 １９９Ｈｇ＋离
子微波钟的物理部分的体积减小到与铯束管相近，
在这种结构下，整钟质量有望达到 １１ｋｇ。 ２０１４ 年，
武汉物数所又成功完成了线性囚禁 １９９Ｈｇ＋离子

的控制和检测，并且观察到了 Ｒａｍｓｅｙ 振荡谱线，这
为我国研制星载离子钟奠 定 了 理 论 和 技 术 基

础［５］。
汞离子微波钟的研制是集力、热、光、电为一体

的综合性工程，其中，光路整形设计决定着汞离子微

波钟的量子态制备和态检测等重要功能的实现。 目

前，实现光束空间整形的常用方法有折射透镜组、全
息滤波器、二元相位、振幅调制光栅、相位型光束整

形、衍射光学元件、微透镜阵列整形、双折射透镜组、
液晶空间光调制器、长焦深整形元件等［６－８］。 其中，
折射透镜组结构简单、工程可靠，更适合文中所述的

整形要求。
文章将针对汞离子微波钟中的射频无极灯进行

光路整形系统设计，确定适合折射透镜组及其镜片

的参数，确保射频无极灯能实现量子态制备和态检

测。

１　 汞离子钟的基本结构及工作原理
汞离子钟的主要结构如图 １ 所示。
微波离子钟工作时，激光器将离子进行冷却；离

子阱将离子囚禁在小真空范围内；光泵浦系统完成

离子的态制备后，微波源通过天线将微波信号传送

至离子阱内并与离子发生共振作用，使离子发生基

态能级跃迁，再由光泵浦系统对离子态进行能级检

测；最后由光电倍增管和 ＥＭＣＣＤ（Ｅｌｅｃｔｒｏｎ⁃Ｍｕｌｔｉｐｌ⁃
ｙｉｎｇ ＣＣＤ，电子倍增 ＣＣＤ）完成光电信号的转换并送

回微波源，用以调整锁定微波频率。

图 １　 星载汞离子钟结构简图

Ｆｉｇ．１　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ｈｇ＋ ｉｏｎ ａｔｏｍｉｃ ｃｌｏｃｋ

其中，光泵浦系统的态制备和检测功能都是利

用光泵浦系统对离子态能级的抽运能力，即通过固

定频率的光与离子跃迁能级共振。 光泵浦系统目前

可基于激光和无极灯两种方法来实现。 激光泵浦性
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能突出，但系统复杂，可靠性低，维护成本高，质量和

体积相对较大；而无极灯泵浦性能稳定，结构简单，
无需维护，且寿命较长，可轻量化，还可通过工程技

术手段提升光谱特性，更适合星载应用。
射频无极灯通过射频模拟振荡电路激励汞离子

发出 １９４ｎｍ 的深紫外光，进而引起离子阱中的离子

发生能级跃迁。 射频无极灯与离子阱的相对位置关

系如图 ２ 所示。
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图 ２　 折射透镜光路限制

Ｆｉｇ．２　 Ｌｉｍｉｔａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｅｎｓ ｇｒｏｕｐ

如图 ２ 所示，射频无极灯的发光面为直径 ４ｍｍ
的圆形面，其所发出的 １９４ｎｍ 紫外光经透镜组和石

英玻璃窗后，在玻璃窗后的 １４２ｍｍ 处到达离子阱入

口。 由于线性四极离子阱的遮挡，要求光线到达离

子阱入口时，能在离子阱入口处形成一个 ２ｍｍ ×
２０ｍｍ 的矩形光斑。

２　 整形原理及 ＺＥＭＡＸ 仿真设计
在利用透镜组对入射光斑进行尺寸整形时，应

首先考虑利用透镜进行缩束，再利用柱透镜进行单

向扩散。 透镜组缩束系统类似折射式望远镜，可分

为伽利略系统和开普勒系统，如图 ３ 所示。

!" #"

（ａ）

!"#"

（ｂ）
图 ３　 伽利略系统（ａ），开普勒系统（ｂ）

Ｆｉｇ．３　 Ｇａｌｉｌｅｏ ｓｙｓｔｅｍ（ａ），Ｋｅｐｌｅｒ ｓｙｓｔｅｍ（ｂ）

伽利略系统的物镜是会聚透镜，而目镜是发散

透镜；而开普勒系统的物镜和目镜均是会聚透镜。
相对于开普勒系统，伽利略式系统可有效避免光束

因过度聚焦而对镜片膜层和机械结构造成的影响，
且其工作距离较短，像差补偿较易，因此，本次设计

采用伽利略系统。
其次，根据光线可逆原理，若将图 ３（ ａ）所示的

伽利略系统前后颠倒，便是相应的扩束系统，可将光

斑扩大为近似矩形光斑的椭圆光斑。 椭圆光斑相对

于圆光斑而言只在单一方向扩散，因此，采用在单一

方向上有曲率的球面柱透镜。 球面柱透镜只在一个

方向上改变光束分布，比如，母线与 ｘ 轴平行的柱透

镜会改变 ｙ 方向上的光线分布，反之亦然。
武汉物理与数学研究所的何跃宏、佘磊等人利

用相似的原理，为他们研制的汞钟线性离子阱研制

了相应的光斑整形系统［９］。 与之不同的是，本文考

虑在完成光斑尺寸整形的基础上，为了增加无极灯

的泵浦效率，采用光场分布法，即利用透镜组来改变

输出光线的光场分布，进而使得光斑的光强均匀化。
假设射频无极灯发出的光束为如图 ４ 所示的基

模高斯光束，且发散角为 ０，通过透镜组折射改变光

场分布，并将其变为均匀分布的平顶光束。 描述平

顶光束，常见的模型有超高斯光束、平顶高斯光束、
费米⁃狄拉克光束、超洛伦兹光束以及平顶洛伦兹光

束等［１０］。
1
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图 ４　 输入高斯光束的光强分布

Ｆｉｇ．４　 Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｐｒｏｆｉｌｅ ｏｆ ｉｎｐｕｔ ｇａｕｓｓｉａｎ ｂｅａｍ

选择合适的模型，结合能量守恒定律以及 ｓｎｅｌｌ
定律，可以得到入射高斯光束与出射平顶光束的映

射函数关系［１０］。 其中，入射光斑和出射光斑都是圆

形，此处直接将推导结果写出：

Ｒｋ ＝ Ｒｍ １ － ｅｘｐ（ － ２
ω２

ｋ

ω２
０

） （１）
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　 　 其中，ωｋ 为输入高斯光束在传播方向上的横截

面半径，０⩽ωｋ⩽ω０；Ｒｋ 为输出高斯光束在传播方向

上的横截面半径，０⩽Ｒｋ⩽Ｒｓ。
ＺＥＭＡＸ 仿真设计软件是美国焦点软件公司开

发的光学设计软件［１２］，具有强大的计算功能。 当按

照式（１）为缩束伽利略透镜组设置输入输出光斑分

布后，可以根据设置条件自行计算需要的透镜参数

来满足光强度的重新分布。 经透镜组先均匀化缩束

再单向放大得到的是近似矩形光斑的椭圆光斑。 为

了得到更好的整形效果，利用自由曲面镜对光斑在

一个方向进行微调。
最终的折射透镜组光路图如图 ５ 所示，透镜组

的材料采用融石英。

图 ５　 射频无极灯折射透镜仿真设计光路图

Ｆｉｇ．５　 Ｏｐｔｉｃａｌ ｆｉｇｕｒｅ ｏｆ ｉｎｃｅｎｔｉｖｅ ｌｅｎｓ ｆｏｒ ｐｕｍｐｉｎｇ ｌｉｇｈｔ

光学系统整形结果如图 ６ 和图 ７ 所示。
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　 　 （ａ）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ）
图 ６　 像平面上平顶圆光斑辐射强度分布图（ａ）；像平面上椭圆光斑辐射强度分布图（ｂ）；

像平面上矩形光斑辐射强度分布图（ｃ）
Ｆｉｇ．６　 Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｕｎｉｆｏｒｍ ｒｏｕｎｄ ｓｐｏｔ ｏｎ ｉｍａｇｅ ｓｕｒｆａｃｅ（ａ）；Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ

ｓｐｏｔ ｏｎ ｉｍａｇｅ ｓｕｒｆａｃｅ（ｂ）；Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ ｓｐｏｔ ｏｎ ｉｍａｇｅ ｓｕｒｆａｃｅ（ｃ）

（ａ）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ）
图 ７　 平顶圆光斑辐射强度在 Ｘ ／ Ｙ 方向的分布曲线（ａ）；椭圆光斑辐射强度在 Ｙ 方向上的分布曲线（ｂ）；

矩形光斑辐射强度在 Ｙ 方向上的分布曲线（ｃ）
Ｆｉｇ．７　 Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｕｎｉｆｏｒｍ ｒｏｕｎｄ ｓｐｏｔ ｏｎ Ｘ ／ Ｙ ａｘｉｓ（ａ）；Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ

ｓｐｏｔ ｏｎ Ｙ ａｘｉｓ（ｂ）；Ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ ｓｐｏｔ ｏｎ ｉｍａｇｅ ｓｕｒｆａｃｅ（ｃ）

　 　 整形结果显示：
（１）相对于输入高斯圆光斑，输出圆光斑分布

较为均匀，输出圆斑半径为 １ｍｍ，输出光束接近准

直。
（２）椭圆光斑分布较为均匀，输出椭圆斑长轴

为 ２０ｍｍ，短轴为 ２ｍｍ。
（３）矩形光斑除边缘部分激光能量较高外，中

间部分的能量分布是比较均衡的，基本上实现了矩

形整形和均匀化的功能。
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３　 分析与讨论
３．１　 透射率与能量均匀度

利用 ＺＥＭＡＸ 软件自带的透射分析功能，可以

得出系统能量的透射率约 ５３％，因此，需要对整个

光学系统的镜片进行镀膜，镀膜之后的透射率可达

约 ９４．５％。 光强均匀度用来描述光学系统对整形光

斑光强分布均匀化的能力。 光强均匀度 ｙ 可具体表

示为：

γ ＝ １ － 􀰑（Ｅ ｉ － Ｅ－ ） ２ ／ Ｎ

Ｅ－
（２）

　 　 其中，Ｅ－ ＝
Ｅ ｉ

Ｎ
，Ｎ 为采样点数；Ｅ ｉ 为各采样点处的

光强。
利用 ＺＥＭＡＸ 软件采样的数据可以计算出相面

上 ２ｍｍ × ２０ｍｍ 矩形光斑的光强均匀度约为 ７３．
５２％。
３．２　 波长偏移对整形效果的影响

相对于高斯激光束而言，实际中射频离子无极

灯发射的光线存在严重的色散现象，即光波长偏移。
表 １ 描述了光波长偏移 Δλ ＝ ±１０ｍｍ 时，对光束经

过整个光学整形系统光强均匀度的影响。 可见，波
长在 １０ｎｍ 范围内偏移时，光强均匀度变化不超过

４％。

表 １ 波长偏差对光强均匀度的影响

Ｔａｂｌｅ １　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｏｆ ｗａｖｅｌｅｎｇｔｈ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｎ ｌｉｇｈｔ ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ

波长（ｎｍ） ２０４ ２０２ ２００ １９８ １９６ １９４ １９２ １９０ １８８ １８６ １８４
光强均匀度（％） ７４．６３ ７４．４７ ７４．２７ ７４．０７ ７３．８２ ７３．５２ ７３．２３ ７２．９０ ７２．５６ ７２．１９ ７１．８２

３．３　 公差分析

光学设计的公差分析是将各种扰动或像差引入

到光学系统中去，模拟系统在实际制造及装配过程

中，不同扰动对系统的影响效果；或者在系统满足使

用要求的前提下，系统中各个量允许的最大偏差是

多少，如图 ８ 所示。
ＺＥＭＡＸ 软件可以分析面型加工公差及装调公

差。 其中，面型加工公差包括顶点曲率半径公差

（ＴＲＡＤ）、表面不规则度公差（ＴＩＲＲ）、表面偏心公差

（ＴＳＤＸ，ＴＳＤＹ）、表面倾斜公差（ＴＩＲＸ，ＴＩＲＹ）、非球

面系数公差（ＴＣＯＮ）等。 装调公差包括元件偏心公

差（ ＴＥＤＸ， ＴＥＤＹ）、元件倾斜公差 （ ＴＥＴＸ， ＴＥＴＹ，
ＴＥＴＺ）、元件间隔公差（ＴＴＨＩ）等。

图 ８　 公差分析影响最大项

Ｆｉｇ．８　 Ｗｏｒｓｔ ｏｆｆｅｎｄｅｒｓ ｏｆ Ｔｏｌｅｒａｎｃｅ ａｎａｌｙｓｉｓ

由于本光学系统并非成像系统而是整形系统，
因此，应对波前进行公差分析。 根据使用要求，透镜

表面的曲率半径公差为士 ０．０ｌｍｍ，透镜的厚度公差

和位置公差为 ± ０． ０２ｍｍ，透镜的偏心公差为 ± ０．
０２ｍｍ，倾斜公差为±０．０２ｍｍ，表面不规则度选取 ０．２
个光圈。

由公差分析结果可知：对波前影响最大的公差

分别为元件的偏心公差（ＴＥＤＸ）、倾斜公差（ＴＥＴＸ）
及透镜表面的倾斜公差（ＴＩＲＹ）。 而曲率半径公差

（ＴＲＡＤ）、表面不规则度公差（ＴＩＲＲ）及非球面系数

公差（ＴＣＯＮ）的影响相对较小。 因此，装调精度对于

整形结果影响较大。

４　 结论
（１）基于折射透镜组的光束空间整形方法易于

实现，且成本低廉，便于工程加工；若结合 ＺＥＭＡＸ
设计软件，则更易于确定透镜组的透镜参数，使设计

步骤大大简化。
（２）本次仿真设计为汞离子微波钟射频无极灯

设计，基于实际光路限制下的透镜组，不仅将圆形高

斯光斑整形为符合尺寸要求的矩形光斑，而且基于

ＺＥＭＡＸ 软件，利用光场分布法，使得矩形光斑光强

均匀分布，均匀度达约 ７３．５２％。
（３）通过分析指出了输入光束波长变化以及加

工装备精度对光学系统的影响。 （下转第 ３４ 页）
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空间智能信息网络发展构想①

王厚天，刘乃金，雷利华，张学攀
（中国空间技术研究院钱学森空间技术实验室，北京　 １０００９４）

　 　 摘　 要：随着以深度学习、集群智能等为代表的人工智能技术的突破，计算机类人分析和学习能力显著增强，人
工智能技术的引入将会大幅提高空间任务执行的自主性。 同时，空间信息网络基于安全环境设计，系统的无线暴露

特性使得其随时会面临严峻的安全威胁。 文章在研究分析空间智能信息网络国内外发展现状的基础上，对空间智

能信息网络的网络架构和协议体系进行了初步设计，并对未来空间智能信息网络可能发展的关键技术进行了梳理。
研究结果表明，智能认知和弹性生存是未来空间信息网络的两种基本属性。 对网络架构、协议体系以及关键技术的

梳理和总结，有助于形成新的智能发展观、信息安全观和能力安全观，为构建具备智能化⁃弹性化的空间信息网络提

供理论准备和技术支撑。
关键词：智能化；弹性化；空间信息网络
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０　 引言
从 ２００６ 年以来，随着深度学习技术的突破性进

展，人工智能迎来了第三次浪潮，在无人驾驶、语音

识别、图像识别等领域获得了迅速发展和大规模应

用，并取得了不错的效果［１］。 ２０１６ 年、２０１７ 年，基于

人工智能技术的 ＡｌｐｈａＧｏ 横扫围棋棋坛，先后击败

了韩国名将李世石和世界排名第一的中国棋手何

洁，引发了各界对人工智能的极大关注。 人工智能

７２
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基金项目：国家自然科学基金资助项目（６１５７１４４０）
作者简介：王厚天（１９８７—），博士，主要从事空间智能信息网络协议体系及智能路由技术的研究。

Ｅ⁃ｍａｉｌ：１３５７９５３６８８＠ ｑｑ．ｃｏｍ



技术已在多个行业取得了较大进展与成熟应用，带
来了巨大的效益和效率提升。 从 １９５７ 年前苏联发

射第一颗人造地球卫星至今，６０ 年来，航天技术从

试验到应用、航天器结构从简单到复杂多样、从单星

到多星组网协作等，都有了跨越式发展。 随着航天

器结构的复杂程度提高，任务更加多样化，信息处理

的实时性要求更高［２］。 未来空间信息网络的发展趋

势是多种体制、多种组网方式相融合。 当前，空间信

息网络受人工干预的因素较多，带来很多不稳定因

素［３］。 通过将智能认知技术引入空间信息网络，提
升系统的智能化程度，形成空间智能信息网络，能够

更好地引导空间信息网络不断向异构融合的方向发

展。
同时，空间信息系统的广域开放和无线暴露特

性，使系统带有固有的脆弱性，随时面临严峻的安全

威胁。 其中，最典型的包括三类来自信道、信息和物

理等多层面的安全威胁［４］：一是通过电磁频谱实施

射频攻击，以干扰或阻塞传输通道，造成单点单径连

接能力失效；二是通过无线链路实施信息攻击，实现

对节点和网络的入侵和操控等，造成系统核心功能

丧失，甚至发生整体不可控风险；三是通过束能、俘
获或动能武器等，控制摧毁物理实体节点。 ２０１８ 年

６ 月，美国著名网络安全公司赛门铁克基于人工智

能的网络安全监控工具，发现黑客组织正在针对美

国和东南亚国家的军事卫星通信系统进行网络攻

击，该公司的相关软件已将黑客从受影响的计算机

系统中驱逐［５］。 针对上述问题，有必要提升未来空

间信息系统的安全性、可用性以及在敌意环境下的

生存能力。
文章首先分析了国内外关于空间信息系统智能

化、弹性化的发展现状；在此基础上，提出空间智能

信息网络的发展构想，包括体系架构、协议标准以及

在网络建设中有待发展的核心技术问题。

１　 国外发展现状
未来空间信息网络通过组网互联，实时采集、传

输和处理海量数据，以实现卫星遥感、卫星导航和卫

星通信的一体化集成应用与协同服务。 因此，本节

从通信卫星系统、遥感卫星系统和导航卫星系统的

智能化发展以及智能空间信息网络等 ４ 个方面，阐
述国外的发展情况。
１．１　 通信卫星系统的智能化发展

当前，通信卫星发射后其通信载荷基本固化，而
实现载荷参数的星上自主调整和更新能极大提高通

信卫星的智能化水平。 该小节主要论述了软件无线

电和柔性载荷在通信卫星领域的研究和应用现状。
１．１．１　 软件无线电

传统的卫星功能不断强大，结构也日渐复杂，不
过，其一旦发射到预定轨道后，功能特性就基本固

定，即使通过在轨维护等手段，也仅能实现极其有限

的升级，且代价较高。 因此，国外已研究将软件无线

电理念应用于卫星，即采用“软件星理念”。 有效载

荷基于软件无线电通用硬件平台，卫星的功能由软

件来定义。 欧洲量子卫星项目就是对该技术的探

索［６］。
欧洲通信卫星公司（Ｅｕｔｅｌｓａｔ）于 ２０１５ 年 ７ 月 ９

日与欧洲航天局签订合同，研制称为 Ｅｕｔｅｌｓａｔ⁃Ｑｕａｎ⁃
ｔｕｍ 的新一代量子卫星，该卫星正是基于软件无线

电的理念。 ２０１７ 年 ５ 月，欧洲通信卫星公司计划再

订购至少两颗量子卫星，形成可以覆盖全球的星座

网络。 Ｅｕｔｅｌｓａｔ⁃Ｑｕａｎｔｕｍ 卫星的最大特点是采用了

软件无线电理念，其可实现覆盖范围、带宽、频率以

及功率等参数的可重构。
“量子”卫星计划是迈向软件无线电卫星进程

中的重要一步。 卫星在轨后可以根据需求对覆盖范

围进行灵活改变，使珍贵的功率资源用在最需要的

地方，而且星上可进行干扰检测与消除。 星载信号

处理器可使 Ｋｕ 频段范围内的任意信道之间相互交

联，以满足不同覆盖地区对频谱管制同步的要求。
１．１．２　 智能柔性载荷

“柔性载荷”是指卫星在轨服役期间，可以针对

商业模式或市场需求变化，动态调整星上资源，持续

提供卫星通信服务。 灵活可变的载荷能在满足用户

需求的前提下降低运营成本，同时也可缩短研制周

期。 用户可根据当下的需求改变卫星的应用，以提

供动态的卫星服务［７］。
美国的 Ｓｐａｃｅｗａｙ⁃３ 卫星系统是采用柔性载荷设

计思想的典型代表［８］。 该卫星采用的创新柔性载荷

设计思路包括：利用相控阵天线，根据用户需求动态

构建产生相对应的赋形点波束，为用户提供实际需

要的卫星容量及带宽，进行灵活的动态管理。 星上

具有信号再生功能，卫星对上行信号进行解调、纠
错、重新调制，然后再下发，这一功能可降低地面终

端成本。 同时，Ｓｐａｃｅｗａｙ⁃３ 卫星具有星上处理器，实
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现了星上自主切换，支持卫星终端之间的单跳通信。
借助这颗卫星，任何两个卫星用户终端之间，仅利用

该卫星的信号转换功能及卫星发送的单一电波，就
可以进行数据通信，而不需要通过该卫星的中心地

球站。
１．２　 遥感卫星系统的智能化发展

当前，遥感卫星数据获取能力越来越强，数据量

越来越大；同时，地面环境背景与观测目标复杂多

样；而传统的卫星遥感数据处理技术自动化程度低，
信息提取的时效性较差，因此，智能遥感的概念随之

产生。 下面对国外典型的智能遥感卫星系统做一简

要介绍。
１．２．１　 “地球观测一号”卫星自主科学飞船试验系

统

２０００ 年，ＮＡＳＡ 新千年地球观测计划的第一颗

科学实验卫星—“地球观测一号” （ Ｅａｒｔｈ Ｏｂｓｅｒｖａ⁃
ｔｉｏｎ，ＥＯ⁃１）智能对地观测卫星发射升空［９］。 ＥＯ⁃１ 搭

载了一套重要的软件系统—自主科学飞船试验系统

（Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ＡＳＥ）。 ＡＳＥ 软

件系统可使航天器能够自主地进行科学探测，并对

地球上发生的科学事件作出自主响应。 ＡＳＥ 系统包

含：星上科学算法模块，可以进行对地观测和在轨数

据分析；连续活动计划执行与再计划模块 ＣＡＳＰＥＲ，
可以根据星上科学算法模块的结果制定或调整任务

操作计划，以科学和工程目标作为输入，确保高水准

的目标导向行为；执行管理模块，负责执行并监视

ＣＡＳＰＥＲ 产生的计划，且能够对指令做出一定的调

整，以改善计划的执行和响应。 ＥＯ⁃１ 能够自主实现

突发事件检测、特征检测、变化检测和异常检测。 上

述功能都可在轨自动实现，充分验证了智能遥感器

的基本功能。
１．２．２　 ＰＲＯＢＡ⁃２ 卫星上的紧凑型高分辨率成像光

谱仪

欧洲空间局（ＥＳＡ）于 ２００９ 年 １１ 月 ２ 日成功发

射了 ＰＲＯＢＡ⁃２（Ｐｒｏｊｅｃｔ ｆｏｒ Ｏｎ Ｂｏａｒｄ Ａｕｔｏｎｏｍｙ ２）小
卫星［９］，其上搭载了紧凑型高分辨率成像光谱仪

（ Ｃｏｍｐａｃｔ Ｈｉｇｈ Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ Ｉｍａｇｉｎｇ Ｓｐｅｃｔｒｏｍｅｔｅｒ，
ＣＨＲＩＳ）。 该光谱仪可在 ２．５ 分钟之内获取 ５ 个角度

的高光谱图像，并能根据陆地、植被和水体等不同观

测目标和应用需求，实现 ５ 种不同空间和光谱分辨

率成像模式的转换。
１．３　 导航卫星系统的智能化发展

国外在实现导航卫星系统的智能化方面，主要

从综合电子智能化技术、智能自主控制技术以及供

配电智能管理等方面发力，也即导航卫星系统的智

能化主要体现于卫星平台的智能化。
针对综合电子智能化技术，一种为未来智能化

应用开发的航天器综合电子系统，将传统的遥控、遥
测和数据管理功能集成为一个简便易用的标准服务

功能包，同时具有统一信息网络服务的通信能力，以
及支持分布并行计算、模块化扩展升级、系统重构的

计算能力和存储能力等，为在轨智能处理建立了所

需的硬件和软件支持。 目前，国外典型的较为先进

的综合电子平台包括美国洛克希德·马丁公司的

Ａ２１００ 平台［１０］、法国 Ｔｈａｌｅｓ Ａｌｅｎｉａ Ｓｐａｃｅ 公司的

ＳｐａｃｅＢｕｓ４０００ 平台［１１］等。
针对智能自主控制技术，航天器智能自主控制

是在航天器控制系统中引入人工智能与智能控制技

术，使航天器在不确定环境中及内部结构和参数发

生变化时，能不依靠人的帮助及地面站的支持，而完

全依靠航天器上软硬件设备的自身能力来实现航天

器自主运行。 自主运行是目的，而智能控制及其他

各种控制方法是实现航天器自主运行的手段。 目

前，美国导航星座 ＧＰＳ Ｂｌｏｃｋ⁃ＩＩＲ 卫星能够在不依赖

地面站支持的情况下自主运行 １８０ 天［１２］。
针对供配电智能管理技术，美国目前正在进行

与模块化设计相结合的研究。 无人机、小卫星、空间

机器人等研究领域的兴起，对供配电分系统的智能

化和小型化提出了更为苛刻的要求。 美国在系统智

能管理的基础上提出了设备和元器件的模块化、小
型化、智能化概念，其主要手段是根据工作状态自主

进行能源管理，并通过提高能源利用率来延长航天

器的工作寿命［１３］。
１．４　 空间信息网络的智能化发展

随着技术的发展和应用需求的多样化，功能单

一、结构规则、运行依赖于地面、相互之间孤立的卫

星系统已经不能满足人们对实时性、综合性服务的

需求。 具有多种功能、轨道互补、智能性高、自主运

行、便于扩展的智能化空间信息网络将成为新的发

展方向。
１．４．１　 ＮＡＳＡ ＳＣａＮ 网络

ＮＡＳＡ 于 ２００６ 年计划部署和升级面向空间通信

和导航一体化的空间通信网络，以提供全面的、高成

本效益的、更高传输速率的空间通信服务。 ＳＣａＮ 将
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负责管理并整合 ＮＡＳＡ 现有的三类网络：近地网络、
空间网络和深空网络。 其中，空间网络包含地球同

步中继卫星星座及相关的地面系统；深空网络包含

分布于全世界且具有较大天线孔径的地面站，能够

连续提供对地球同步轨道卫星乃至太阳系边缘的飞

行器的覆盖；近地网络主要指代商用的或是合作伙

伴的地面站和集成系统，用以提供月球任务、轨道或

亚轨道任务的空间通信与定位服务。

由于操作和管理的复杂性日益增强，如何降低

操作和管理风险将是支持多种不同类型服务和场景

配置的关键。 如果这种复杂性可以由机器管理，并
且减少人为参与的环节，那么，网络将能够支持更多

更复杂的任务。 当前，ＮＡＳＡ 开始关注认知网络技

术在 ＳＣａＮ 网络中的应用，并提出相应的架构［２］，如
图 １ 所示。

图 １　 ＳＣａＮ 网络中的认知架构

Ｆｉｇ．１　 Ｃｏｇｎｉｔｉｖｅ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｉｎ ＳＣａＮ ｎｅｔｗｏｒｋ

　 　 上述架构中包含了“大脑”和“小脑”两类认知

系统结构，其与可用的硬件资源以及认知系统的作

用或功能有关。 “小脑”认知系统具有较低的计算

能力，能够对较小的资源子集进行管理和控制。 相

比之下，“大脑”认知系统可以在地面运行，其能够

对整个网络的资源进行管理和分配，以便在保持高

可用性的同时使某些效用函数最大化（如基于会议

的任务支持请求）；而“小脑”认知系统可以借助认

知无线电技术在单个接触事件中实时参数优化。 两

类认知系统可以并行朝着不同的目标努力。
１．４．２　 美国弹性卫星星座计划

ＤＡＲＰＡ 于 ２０１８ 年发布了“国家安全太空系统

和低轨星座信息征询书”，目的在于在动态或战术

环境中提供“冗余和弹性” ［１４］。 该计划的目的在于，
即使在地面站控制链路不可用的情况下，卫星也可

以实现在具有多个通信链路、多个地面站或多个远

程用户的多轨道平面中自主运行。 同时，也可实现

跨多个卫星的在轨数据云以及动态分布式数据存储

和处理功能的自主管理。 另外，如果一些卫星发生

故障或任务发生变化，星座能够自主重新配置。 图

２ 示出美国弹性卫星星座计划。

图 ２　 美国弹性卫星星座计划

Ｆｉｇ．２　 Ａｍｅｒｉｃａｎ ｅｌａｓｔｉｃ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ ｐｒｏｇｒａｍ

２　 我国研究现状
在卫星通信方面，目前我国在轨的 １０ 颗通信卫

星其频率多集中于 Ｃ、Ｋｕ 频段，覆盖集中于中国国

土及亚太地区，主要满足民商用通信、广播电视、数
据传输等业务需求。 已经发射的中星 １６ 及即将发

射的中星 １８ 搭载 Ｋａ 频段通信载荷，满足“一带一

路”沿线国家和地区覆盖；Ｓ 频段移动通信卫星将满

足更广泛的需求。 在数据中继卫星方面，我国现已

建成一代数据中继卫星系统，实现了对地球表面

７８％的覆盖率，对 ３００ｋｍ 以上高度的空间飞行器，覆
盖率则达到 １００％［１５］。 在卫星遥感方面，智能遥

０３ 空间电子技术 ２０１８ 年第 ５ 期



感卫星系统的研究已经受到国内包括清华大学、武
汉大学、上海航天控制技术研究所等诸多科研机构

和学者越来越多的关注。 国家重点研发计划“地球

观测与导航”中的重点专项“基于分布式可重构航

天遥感技术”项目已在上海启动。 该项目计划在未

来 ４ 年内研制出 ７ 颗可联网、可编队的微小卫星试

验样机。 这种卫星具有低成本、高效能、可重构等特

点，能构建遥感星群网络，可自适应协同执行突发灾

害应急测绘、全球热点地区持续观测等任务［１６］。 在

卫星导航方面，北斗全球卫星导航系统已于 ２００９ 年

启动，２０１８ 年 ２ 月，北斗全球卫星导航系统的第五

颗和第六颗卫星已被送入预定轨道［１７］。 另外，从
２０１４ 年开始，中科院软件所牵头组织上海微小卫星

工程中心、中科院西光所、光电院、航天科技集团

７７１ 所等单位，开展了软件定义卫星技术的研究工

作，亦即以天基超算平台和星载操作环境为基础，实
现有效载荷动态重组、应用软件动态重配、卫星功能

动态重构等能力。 其中，中科院软件所承担并完成

了卫星开发系统架构设计、“天智一号”试验卫星总

体方案论证等工作，并在天基超算平台、软件定义有

效载荷等方面取得了一定的技术进展［１８］。
在空间信息网络构建方面，我国已于 ２０１４ 年启

动“天地一体化信息网络工程” ［１９，２０］。 在应用体系

结构方面，重点突出“网络一体、安全一体、管控一

体”理念，通过优化网络体系结构，统一传输和路

由，实现多层次联合组网和跨域按需信息共享；在系

统体系结构方面，采用“天网地网”架构，以地面网

络为依托，以天基网络为拓展，主要由天基骨干网、
天基接入网以及地基节点网组成；在技术体系结构

方面，按照“网络一体化、功能服务化、应用定制化”
思路，采用资源虚拟化、软件定义网络技术，从逻辑

上划分为网络传输、网络服务、应用系统 ３ 个层次。

３　 发展启示
如图 ３ 所示，我们从单点智能和网络智能两个

角度来阐述空间信息网络的智能化发展形态。 对于

单点智能来说，目前国内卫星中可直接继承和复用

的产品很少，一般都需要做定制化的工作，然后进行

大量的测试，因此，大部分功能必须借助定制化的硬

件来完成，相对应的功能也是预置的。 相比于国内，
美国的 Ｓｐａｃｅｗａｙ⁃３ 卫星通过搭载柔性载荷，利用相

控阵天线，根据用户需求，能够动态构建相应的赋形

点波束，提供用户实际需要的卫星容量及带宽，同时

借助星上处理器，可以实现星上自主切换。 因此，国
外卫星在智能性的实现方面比国内前进了一步。 从

今后的发展来看，有效载荷动态重组、应用软件动态

重配以及卫星功能动态重构是卫星的发展趋势。 通

过采用可软件定义的开放系统架构，可以极大提高

卫星系统对有效载荷的适配能力及对算法软件的兼

容能力，无论是硬件部件还是软件组件，都能够做到

即插即用。 在此基础上，最终卫星节点能够具有环

境自感知能力，能够自主决策、自主运行，其数据处

理流程更加灵活，信息处理算法更加强大，能够完成

更为复杂的空间任务。 对于网络智能来说，经过多

年的研究，天基信息网络的实现目标已由最初的通

信卫星为基础设施、简单的通信互联互通，过渡到目

前的以“空间通信基础设施＋网络基础设施＋网络化

应用”为代表的综合空间信息网。 目前，国外和国

内已具备了空间网络的基本形态，但是当下的网络

协议和网络功能是预置的，人为干预的因素较多。
结合单点智能的发展形态，通过实现卫星节点的智

能化，最终使空间信息网络具备多维数据感知能力

与自主重构能力，从而实现空间信息网络的自治。
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图 ３　 空间信息网络的智能化发展

Ｆｉｇ．３　 Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｓｐａｃｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｎｅｔｗｏｒｋ

４　 发展构想
面向未来，空间信息系统的功能性和安全性如

同一个硬币的两面，缺一不可。 以智能认知和弹性

生存为主线，本节提出空间智能信息网络的发展构

想，首先给出网络架构和协议体系，之后对需要发展

的关键技术进行了梳理和总结。
４．１　 网络架构

本文所设计的空间智能信息网络的体系架构如

图 ４ 所示。
由图可知，智能认知和弹性生存是未来空间智

能信息网络所具备的两种基本属性。 智能认知是指
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天基信息系统的智能化演进，利用最新的机器学习、
价值网络等思想和技术实现系统功能和性能的最优

化，从而实现空间网络在信息获取、传输、反演、应用

等全域全过程的整体认知能力。 弹性生存是指系统

在遭受各种类型的威胁和攻击的情况下，系统所具

有的生存能力和完成任务的能力。
基础网络是天基信息系统的各类通信传输、计

算存储、数据处理等资源的信息基础设施，由天基骨

干网、天基接入网、时空基准网、信息获取网以及地

面节点网等构成。 作为整个网络的基础，各类资源

可开放共享，实现状态可见、联合运用。
服务平台是系统集成的“云平台”，支撑资源虚

拟整合、服务共享和应用集成。 一是分布式资源整

合，利用该平台实现各类数据、计算、存储等分布式

资源的有机整合，高效运行；二是实现服务聚合，利
用该平台构建“云”服务环境，实现管控、处理、信息

等服务的高效聚合，精准服务；三是支撑各类应用集

成，通过该平台统一技术体制、标准规范、接口协议、
运行规则，实现各类信息系统的互联互通互操作，保
障网络信息体系高效运行。

应用层面向各类应用，依托资源层整合各类基

础资源，基于服务层设计实现构成综合应用系统，完

成战略、战役和战术等综合应用。
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图 ４　 空间智能信息网络的体系架构

Ｆｉｇ．４　 Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｏｆ ｓｐａｃｅ ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｎｅｔｗｏｒｋ

４．２　 协议体系

本文所设计的空间智能信息网络的协议体系如

图 ５ 所示。
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图 ５　 空间智能信息网络协议体系

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ ｐｒｏｔｏｃｏｌ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ ｏｆ ｓｐａｃｅ ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｎｅｔｗｏｒｋ

　 　 借鉴软件定义网络的思想，本文拟构建开放、可
扩展的协议体系。 对数据平面，获取节点能够承载

侦察、测绘以及导弹预警等业务；用户节点能够承载

话音、视频和会议等业务。 通过通用硬件平台，在其
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上加载软件定义波形，并运行软件定义空间传输协

议，实现业务传输的灵活可扩展。 同时，由于空间路

由节点和网关节点起到信息传输的作用，其通过从

网络外部环境中收集网络状态参数，如链路利用率、
路由状态等信息，形成对空间网络环境的观察和感

知能力，进而通过自学习的方式寻找到目的节点的

路径。 数据平面体现了局部智能。 对控制平面，通
过采用分布式控制方式提升控制平面的可靠性。 控

制平面从全局角度完成网络的应用服务控制、移动

性管理、虚拟资源调度、ＱｏＳ 控制以及转发控制等过

程。 同时，通过智能全谱感知，为空间信息网络的用

频安全提供基础；通过智能对抗决策，利用人工智能

技术生成高复杂、低截获的灵巧波形，以主动对抗实

现对抗性能提升；通过智能认证与置信管控，实现未

来空间信息网络智能体的快速识别与认证，提升网

络的抗毁自愈能力。 控制平面体现了全局智能，也
即未来空间信息网络体现了全局智能与局部智能的

双重智能性。
４．３　 关键技术发展建议

围绕空间智能信息网络的协议体系，本文从数

据获取、数据传输和数据处理 ３ 个方面对其中可能

发展的关键技术进行了梳理与总结。
在数据获取层面，可着重发展弹性分散空间系

统的群智能技术，通过在轨的“认知－交互－决策－行
动”闭环，提高系统的“专注度”和“协同能力”，从而

提高系统的智能化水平和感知能力；通过无中心的

自组织和分布式决策，实现智能化管控，以提高任务

重构能力和抗毁能力。
在数据传输层面，可着重发展如下技术：
（１）基于机器学习的智能频谱感知技术

频谱空间感知为提升空间信息系统用频资源提

供基础。 频谱空间感知主要包括频谱感知与特征识

别两个方面。 机器学习技术在语音和图像分析领域

中发挥了很好的效果，尤其是近年来发展起来的深

度学习，为电磁信号智能感知提供了新的有效途径。
因此，可利用机器学习方法代替传统方法，对输入的

信号进行逐层处理分析，最终获得频谱态势信息，为
用频决策提供支撑。

（２）基于网络态势智能感知的智能抗毁路由技

术

未来空间信息网络将呈现人机物三元融合发展

态势，网络规模呈指数增长，用户需求千差万别，网

络状态动态变化。 另一方面，空间网络具有信息传

输延时长以及网络动态变化等特点，同时，由于节点

的相对移动而导致通信链路具有不稳定性。 因此，
可研究通过网络节点自学习的方式实现寻路，针对

动态或对抗条件下的网络环境，通过智能认知和自

主决策，系统能够自适应地调整节点的路径，决策实

现网络的抗毁路由。
（３）空间信息网络可信认证与协同管控技术

空间信息网络正逐步向智能化方向演进，并具

有分布式、异质异构以及子网形态各异等网络特点。
智能无人装备的大量运用将使得未来空间信息网络

面临更大的威胁。 可借鉴区块链的核心思想，针对

未来空间信息网络的特点，研究空间信息网络的可

信认证与协同管控技术，以实现未来空间信息网络

智能体的快速识别与认证，提升网络的抗毁自愈能

力。
在数据处理层面，可着重发展面向决策的空间

大数据分析技术，也即基于在轨计算和组网等能力，
智能化地获取隐藏在多规模、速率快、格式复杂的空

间数据中的有效信息，实现从“看见”到“看懂”的转

变，从而提升面向决策的服务能力。

５　 结束语
文章以智能化和弹性化为研究主线，首先从通

信卫星、遥感卫星、导航卫星和空间组网等 ４ 个层面

调研分析了空间智能信息网络的国内外发展现状，
并指出有效载荷动态重组、卫星功能动态重构以及

空间网络的自主感知与决策是未来空间信息网络的

发展方向。 接着，借鉴软件定义的思想，提出软件定

义节点加软件定义网络、局部智能加全局智能的空

间信息网络的网络架构和协议体系，并从数据获取、
数据传输和数据处理 ３ 个方面，对可能发展的关键

技术进行了梳理。
空间智能信息网络的发展是一个长期的过程。

在推进过程中，需要结合用户需求和现有能力，在分

析我国空间信息网络发展基本条件的基础上，在技

术攻关成果的推动下，统筹军队、部委和行业等应用

需求，循序推进实施。
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　 　 但由于光斑边缘能量较高，导致光强均匀度不

高，且透镜数目较多，使得装备精度较难控制。
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对流层散射传播特性及信号谱特性分析①

吴文溢，王万鹏，熊益波，王雷元，陈西宏
（西北核技术研究所，西安　 ７１００２４）

　 　 摘　 要：文章介绍了 ３ 种对流层散射传播机制，并对不同参数下的对流层散射链路传输损耗进行了计算。 结果

表明，参数为 ５ＧＨｚ 频段和 １００ｋｍ 的典型散射链路，其传输损耗超过 ２００ｄＢ。 在广义散射截面模型的基础上建立了

对流层散射信号传输函数模型，重点研究了对流层散射信号的延迟功率谱特性；从实际散射链路出发，对不同基线

距离下的归一化延迟功率谱进行了计算和分析，结果表明，基线距离越远，则波束宽度越宽，相应的归一化延迟功率

谱扩展越宽。
关键词：对流层散射；传输损耗；衰落特性；延迟功率谱函数
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ｔｙｐｉｃａｌ ｓｃａｔｔｅｒ ｌｉｎｋ ｗｉｔｈ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ ５ＧＨｚ ａｎｄ １００ｋｍ ｅｘｃｅｅｄｓ ２００ｄＢ．Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ ｃｒｏｓｓｉｎｇ－ｓｅｃｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ，ａ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｉｃ ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ ｓｉｇｎａｌ ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ． Ｔｈｅ ｄｅｌａｙ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒｕｍ ｏｆ ｔｈｅ ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｉｃ
ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ ｓｉｇｎａｌ ｉｓ ｓｔｕｄｉｅｄ ｅｍｐｈａｔｉｃａｌｌｙ．Ｓｔａｒｔｉｎｇ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ａｃｔｕａｌ ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ ｌｉｎｋ，ｔｈｅ ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ ｄｅｌａｙ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒａ ａｔ ｄｉｆｆｅｒ⁃
ｅｎｔ ｂａｓｅｌｉｎｅ ｄｉｓｔａｎｃｅｓ ａｒｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｆａｒｔｈｅｒ ｔｈｅ ｂａｓｅｌｉｎｅ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｉｓ，ｔｈｅ ｗｉｄｅｒ ｔｈｅ
ｗａｖｅ ｓｐｅｅｄ ｗｉｄｔｈ ｉｓ，ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ ｄｅｌａｙｅｄ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒｕｍ ｓｐｒｅａｄｓ ｍｏｒｅ ｗｉｄｅｌｙ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ：Ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｉｃ ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ；Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｌｏｓｓ；Ｆａｄｉｎｇ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；Ｄｅｌａｙｅｄ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒｕｍ

０　 引言
对流层散射传播是实现散射通信的技术基础，

对流层散射通信特性是决定散射通信系统性能的重

要因素［１－３］。 对流层散射传播广泛应用于军事通

信，其原理是利用对流层大气中的“散射体”对电磁

波信号的散射或反射作用，从而实现超视距无线通

信［４，５］。 散射通信的特点是：传输质量高，越障能力

强，其单跳距离可达几百公里，远超过微波通信；传

播可靠度高，且采用窄波束的定向天线，抗干扰和抗

截获能力远超过卫星通信；此外，散射通信几乎不受

核爆、磁暴、太阳黑子、雷电和极光等影响。 这些优

势使得散射通信已经成为各国战略和战术通信网中

卫星、微波等其他通信手段所无法替代的重要的数

据传输手段。 对流层散射传播的理论问题，一是传

播机制问题，二是传播特性及其改善途径问题。 对

流层散射通信具有典型的信道特性，这些信道特性

５３
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包括：较大的传输损耗、较为剧烈的信号衰落以及典

型的多径效应等。 采用大功率的发射机或大增益的

天线等手段，可以有效补偿对流层散射传输损耗；采
用信号分集接收方法，可以有效解决对流层散射的

衰落现象。 对流层散射信道是典型的多径信道，较
强的多径效应会在接收端引起微秒量级的多径时延

扩展，将严重引起符号间串扰。 本文对对流层散射

的传输损耗特性和衰落特性进行了分析，并进一步

建立了对流层散射传输函数模型，研究了对流层散

射信号的延迟功率谱特性。

１　 对流层散射传播机制
大气层通常可以分为电离层、平流层和对流层，

其中，对流层位于最下层，层顶高度约为 １０ｋｍ ～
１２ｋｍ，是自然界生物生存活动的重要空间。 在气象

特征方面，相比于其他两层，对流层中含有大量的水

汽，且温度平均随海拔高度的升高而降低；在电磁特

性方面，对流层中分布着大量的介电常数局部不均

匀体，这些不均匀体在电磁波的照射下，除了沿途的

大气折射外，还会将电磁波能量进行二次辐射，这种

再辐射即谓“散射”。 到现在为止，已经提出的对流

层散射传播机制理论有下面 ３ 种［１，４－６］：
（１）湍流非相干散射

湍流非相干散射理论认为对流层中的大气湍流

运动引起了对流层散射的超视距传播现象。 在对流

层，由于空气粘滞系数较小，经常存在着湍流运动，
这种湍流运动形成涡旋形式。 由于介电常数的局部

不均匀分布，每一个涡旋在电磁波的照射下，都将变

成偶极子，再将电磁波能量进行四面八方的二次辐

射。 如图 １ 所示，这些将电磁波能量进行四面八方

的再辐射的偶极子称为“散射体”，而对于任意一个

固定的接收端来说，其接收场为公共体积中全部散

射体的贡献之和。
（２）不规则层非相干反射

如图 ２ 所示，该理论认为不规则锐变层对电磁

波非相干部分的反射引起了电磁波超视距传播现

象。 在对流层中时常出现不同程度的云层和冷暖空

气团交汇的现象，而在这些云层边界和冷暖空气团

的交接面上，其大气折射系数变化剧烈，从而形成一

种形状、强度不定，位置、取向不规则的锐变层。
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图 １　 湍流非相干散射示意图

Ｆｉｇ．１　 Ｃｏｍｐｏｓｉｎｇ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｗｏ ｗａｙ ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｅ
ｔｉｍｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ
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图 ２　 不规则层非相干反射示意图

Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｍｐｏｓｉｎｇ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｗｏ ｗａｙ ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｅ
ｔｉｍｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ

　 　 （３）稳定层相干反射

图 ３ 为稳定层相干反射示意图。 这种理论认

为，在对流层公共体积中，介电常数随高度变化呈现

较为稳定的非线性分布，电磁波在每一薄层均能发

生反射，各薄层反射量间存在着确定的相位关系。
这些发射信号在接收端的相干叠加形成接收场。
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图 ３　 稳定层相干反射示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｍｐｏｓｉｎｇ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｗｏ ｗａｙ ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｅ
ｔｉｍｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ

２　 对流层散射传播特性
对流层散射传播特性是影响对流层散射通信系

统性能的重要因素，下面详细介绍传输损耗特性和

衰落特性。
２．１　 传输损耗

散射传输损耗是对流层散射通信系统设计面临

的首要问题。 ２０ 世纪 ７０ 年代初，张明高院士在广

义散射截面理论模型的基础上，全面分析总结国内
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外对流层散射传播理论和试验研究成果，提出了一

整套适用于我国条件的对流层散射传输损耗预测模

型，并被国际无线电咨询委员会（ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｒａｄｉｏ
Ｃｏｎｓｕｌｔａｔｉｖｅ Ｃｏｍｍｉｔｔｅｅ，ＣＣＩＲ）采纳为 ＣＣＩＲ２３８⁃３ 报

告。 ８０ 年代，张明高院士对全球对流层散射数据进

行了更为深入的研究，提出了全球使用的传输损耗

统计预测模式，替代了美国国家标准局（Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｂｕ⁃
ｒｅａｕ ｏｆ Ｓｔａｎｄａｒｄｓ， ＮＢＳ ） 的 同 类 方 法， 形 成 了

ＣＣＩＲ２３８⁃６ 报告。
张明高院士提出的对流层散射传输损耗预测模

式通常不考虑大气吸收损耗和天线偏向损耗。 对流

层散射传输损耗中值公式［１］ 可以表示为如式（１）所
示的形式。
Ｌｍ ＝ Ｆ ＋ ３０ｌｇｆ ＋ ３０ｌｇΘ０ ＋ １０ｌｇｄ ＋ ２０ｌｇ（５ ＋ γＨ）

＋ ４．３４３γｈ０ ＋ Ｌｃ － Ｇ （１）
　 　 式中，Ｌｍ 表示对流层散射传输损耗中值（ｄＢ）；
Ｆ 为气象因子（ｄＢ）；ｆ 为频率（ＭＨｚ）；γ 为衰减系数

（ｋｍ－１），计算时可粗略取为 ０．３ｋｍ－１；ｄ 为收、发站的

基线距离（ｋｍ）；θ０ 为最小散射角（ｍｒａｄ），与传输距

离和天线仰角相关；Ｈ 为最小散射点距地面的高度

（ｋｍ）；Ｇ 为收、发天线的增益之和（ｄＢ），Ｌｃ 为口面

介质耦合损耗（ｄＢ），经验公式如式（２）所示。
Ｌｃ ＝ ０．０７ｅｘｐ（０．０５５Ｇ） （２）

　 　 在实际预测过程中，传输损耗通常与传输频率

ｆ、基线距离 ｄ 等相关。 图 ４ 表示不同频率和基线距

离下的传输损耗值，其中，天线仰角取为 ０°。
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图 ４　 不同频率和基线距离下的传输损耗值

Ｆｉｇ．４　 Ｃｏｍｐｏｓｉｎｇ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｗｏ ｗａｙ ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｅ
ｔｉｍｅ ｔｒａｎｓｆｅｒ

　 　 从图 ４ 可知，对流层散射传输损耗随着收发站

间基线距离的增加及传输频率的增大而增加。 当散

射链路的参数设置为 ５ＧＨｚ 频段和 １００ｋｍ 时，对流

层散射传输损耗超过 ２００ｄＢ。
２．２　 衰落特性

对流层散射超视距传播常伴随着严重的信号衰

落，其中，短期（几分钟到一小时）的瞬时信号电平

变化称为快衰落，而以日、月、年等为周期的长期的

信号电平中值变化称为慢衰落［１，７，８］。
对流层散射信号的快衰落主要为瑞利型衰落或

广义瑞利型衰落，由对流层散射信道的多径效应引

起。 快衰落的基本特性表现为信号幅值的衰落、时
延扩展（时间弥散）和多普勒扩展（频率弥散）。 从

时域来看，信号经过散射信道后到达接收端的时间

不同，有着时间差异的不同信号在接收端叠加形成

合成信号，从而会出现脉冲宽度扩展的现象，这种现

象称为时间弥散。 在对流层散射数字通信中，时延

扩展会使得接收信号中不同码元间的波形叠加，严
重的可能引起码间串扰。 从频域来看，若发射端发

射单一频率的正弦信号，则接收端的信号在频域上

将会变成一个窄带频谱，这种现象称为频率弥散。
对流层散射信号的快衰落会严重影响对流层散射通

信系统的性能。 目前比较有效的抗衰落措施有：分
集接收技术和自适应均衡技术。 常用的分集接收方

式有：空间分集、时间分集、角度分集、频率分集等。
而在大容量散射通信系统中，则通常采用频域自适

应均衡器和时域自适应均衡器来抗衰落，效果比较

显著。
慢衰落现象与气象条件的变化有着紧密的联

系。 信号电平中值通常与大气折射率及其梯度的变

化有关，而折射率则取决于大气压强、温度和湿度等

气象气候参数。 当温度呈现上高下低的趋势和湿度

呈现下高上低的趋势时，此时的气象条件对散射传

播的信号电平是有利的。 在北半球，信号电平中值

变化通常呈现夏强冬弱的现象，这是因为北半球夏

季的地面相对于冬季更为潮湿，其湿度的下高上低

趋势更为剧烈。 同理，白天在太阳的照射下，对流层

温度的上高下低程度相比于晚上更为剧烈，尤其是

在下午两点到三点的时间段，此时的信号电平值更

高。 慢衰落可以通过统计分布特性来描述。 根据大

量散射通信链路实测数据的分析，慢衰落大体上服

从对数正态分布，其概率密度函数如式（３）所示。

ｐ（ｘ） ＝ １
２πσ

ｅｘｐ －
（ｘ － ｘｍ） ２

２σ２{ } （３）

式中，ｘｍ 为信号电平均值，σ２ 为方差。
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张明高院士在 ＣＣＩＲ２３８ 报告中给出了一套慢衰

落预测的实用模式［１］，具体计算方法如式（４）所示。
Ｙ（ｑ） ＝ Ｙ（０．９）Ｃ（ｑ） （４）

式中，Ｙ（ｑ）表示概率为 ｑ 时的信号电平变化；Ｃ（ｑ）
表示与概率相关的常数，其典型值见表 １；Ｙ（０．９）表
示概率 ｑ ＝ ０．９ 时的电平变化，具体计算公式见式

（５）。
Ｙ（０．９） ＝ ａ ＋ （ｂ ＋ ｃ·ｆ）ｅｘｐ（ － ｅ·ｈ） （５）

式中，ｆ 表示频率（ＭＨｚ），ｈ 为高度（ｋｍ）；ａ、ｂ、ｃ 和 ｅ
为与气候区相关的常数，如在大陆温带地区，式（５）
可表示为如式（６）的形式。
Ｙ（０．９） ＝ － ２．２ － （８．１ － ２．３ × １０－４ｆ）ｅｘｐ（ － ０．１３７ｈ）

（６）

表 １　 Ｃ（ｑ）函数典型值

Ｔａｂｌｅ １　 Ｃ（ｑ）Ｃａｎｏｎｉｃａｌ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｑ ０．５ ０．９ ０．９９ ０．９９９ ０．９９９９ ０．９９９９９

Ｃ（ｑ） ０ １．００００ １．８１５２ ２．４１１２ ２．９０１８ ３．３２７８

３　 对流层散射信号谱特性
由于对流层中散射体的运动是随机变化的，因

此，接收端的对流层散射信号在时间域、频率域和空

间域上均会发生扩散现象［９－１１］。 对流层散射信号的

起伏变化和扩散现象可以采用相关函数和谱特性来

描述，这些信号统计特性为对流层散射通信系统的

设计提供了重要的依据。
３．１　 传输函数

对流层散射信道是典型的时变多径信道。 在对

流层散射信号传输过程中，各条路径分量到达接收

端的时间、相位和方位均不相同。 通常采用响应函

数来描述对流层散射信道［１２］。
频谱为 ｘ（ ｆ）的信号经过对流层散射信道传输

时，在接收端接收的信号相比于原信号，在幅值和相

位上会分别发生衰减和偏移，接收信号的形式可以

表示为［１０］：

ｙ（ｔ，ｒ） ＝ ∭ｈ（ｖ，τ，ａ）ｘ（ｔ － τ）ｅｘｐ｛ｊ２π（ｖｔ ＋ ｒ·ａ
λ

）｝ｄｖｄτｄａ

（７）
式中，ｒ 表示接收点位置的空间矢量，ａ 表示到达角

方向；ｖ 为频移，τ 为时延，λ 为波长；ｈ（ ｖ，τ，ａ）表示

对流层散射信道的响应函数。 传输函数可表示为：

ｙ（ｔ，ｆ，ｒ） ＝ ∭ｈ（ｖ，τ，ａ）ｅｘｐ｛ｊ２π（ｖｔ － ｆτ ｒ·ａ
λ

）｝ｄｖｄτｄａ

（８）
式中，ｆ 表示频率。

对流层散射接收场应为对流层中所有散射体的

贡献叠加。 图 ５ 为对流层散射场强示意图。 图中，Ｏ
点为最小散射点，对流层散射接收场强表达式为［１］：

Ｅ ＝ ３０ ｋ２

４π ∫
Ｖ

Ｐ０ ｓｉｎχ·Δεｒ

ｒ１ｒ２
ｅｘｐ｛ － ｊｋ（ ｒ１ ＋ ｒ２）｝ｄＶ

（９）
式中，ｋ＝ ２π ／ λ 表示波数；ｒ１、ｒ２ 分别表示散射体 ａ 到

收发两端的距离；Δεｒ 表示介电常数的变化量；Ｐ０ 表

示发射天线的辐射功率。
若考虑多普勒效应，根据式（９），可以得到对流

层散射信道传输函数的一般表达式［１，１３］：

Ｈ ＝ Ｂ１∫
Ｖ

ｇ１ｇ２ Δεｒｅｘｐ｛ － ｊ［ｋ（ ｒ１ ＋ ｒ２） ＋ Ｋ·υｔ］｝ｄＶ

（１０）

Ｋ·υ 􀆟
􀆟ｔ

［ｋ（ ｒ１ ＋ ｒ２）］ （１１）

式中，Ｂ１ 为常数；ｇ１、ｇ２ 分别为收、发天线的方向性

函数；υ表示速度矢量；Ｋ 为 Ｋ１ 和 Ｋ２ 的矢量差，其
模为 ｜ｋ ｜ ＝ ２ｋｓｉｎ（Θ ／ ２）。
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图 ５　 对流层散射场强几何关系示意图

Ｆｉｇ．５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｈｅ ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｒｅｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ
ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｏｆ ｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｉｃ ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ ｆｉｅｌｄ

　 　 对流层散射传输函数可视为是平稳过程，因此，
对流层散射传输函数的相关函数满足如下特性：

ＲＨ（ ｔ１，ｆ１，ｒ１；ｔ２，ｆ２，ｒ２） － ＝ ＲＨ（Δｔ，Δｆ，Δｒ） （１２）
　 　 现在考虑两个不同时刻、不同频率和不同接收

点的对流层散射传输函数 Ｈ１ 和 Ｈ２：
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Ｈ１ ＝ Ｂ１∫
Ｖ

ｇ１ｇ２１Δεｒｅｘｐ｛－ ｊ［ｋ（ｒ１ ＋ ｒ２１）］ ＋ Ｋ·υｔ１｝ｄＶ

（１３）

Ｈ２ ＝ Ｂ２∫
Ｖ

ｇ１ｇ２２Δεｒｅｘｐ｛－ ｊ［ｋ２（ｒ１ ＋ ｒ２２）］ ＋ Ｋ２·υｔ２｝ｄＶ

（１４）
式中，ｇ２１、ｇ２２分别对应 Ｈ１、Ｈ２ 的接收天线函数。 两

传输函数 Ｈ１ 和 Ｈ２ 的相关函数为：

ＲＨ１２ ＝ Ｂ３∫ｇ１ ｇ２１ｇ２２ σ

ｅｘｐ｛ － ｊ［Ｋ１·υΔｔ ＋ Δｋ（ ｒ１ ＋ ｒ２１） ＋ ｋ１Δｒ］｝ｄＶ
（１５）

式中，σ 为广义散射截面公式，详见文献［１］。 若取

坐标系（θ１，θ２，φ），其中 θ１，θ２ 分别表示收、发站的天

线仰角，φ 表示方位角，则相关函数变成：

ＲＨ１２ ＝ Ｂ４∭ｇ１ ｇ２１ｇ２２ σ

ｅｘｐ｛ －
（Ｋ１δΔｔ） ２

２
－ ｊ［Ｋ１·υΔｔ ＋ Δｋ（ ｒ１ ＋ ｒ２１） ＋

ｋ１Δｒ］｝ｄθ１ｄθ２ｄφ （１６）
式中，δ 表示服从正态分布的介质运动的均方根值。
３．２　 延迟功率谱特性

对流层散射信号在不同域上的扩散可用功率谱

特性来表征。 描述信号功率在不同域的扩散特性的

函数称为扩散函数，它与对流层散射信号传输函数

的相关函数之间存在变化关系，具体表达式如下：

Ｗ（ｖ，τａ） ＝ ∭ＲＨ（Δｔ，Δｆ，Δｒ）

ｅｘｐ｛ ｊ２π（ － ｖｔ ＋ ｆτ － ｒ·ａ
λ

］｝ｄΔｔｄΔｆｄΔｒ （１７）

　 　 不同域上的扩散函数可以表示为：
（１）频移功率谱 Ｗ（ｖ）：

Ｗ（ｖ） ＝ ∫ＲＨ（Δｔ）ｅ
－ｊ２πｖΔｔｄ（Δｔ）；

　 　 （２）延迟功率谱 Ｗ（τ）：

Ｗ（τ） ＝ ∫ＲＨ（Δｔ）ｅ
－ｊ２πτΔｔｄ（Δｆ）；

　 　 （３）角度功率谱 Ｗ（ａ
→
）：

Ｗ（ａ
→
） ＝ ∫ＲＨ（Δｒ）ｅ

－ｊ２πｒ·ａ ／ λｄ（Δｒ ／ λ）。

　 　 实际中比较关心的是表征频率域上扩散特性的

频移谱和表征时间域上扩散特性的延迟谱，这里主

要对延迟功率谱的特性展开分析和研究。
假设接收天线功率函数相同，即 ｇ２１ ＝ｇ２２ ＝ ｇ２，则

由延迟功率谱积分式可得：

Ｗ（τ） ＝ Ｂ５∭ｇ１ｇ２σδ（τ －
ｒ１ ＋ ｒ２

ｃ
）ｄθ１ｄθ２ｄφ

（１８）
　 　 由图 ５ 中的几何关系可得：

ｒ１ ＋ ｒ２ ≈ ｄ
２
（Θ２０θ１ ＋ Θ１０θ２） ＋ ｃτ０ （１９）

式中， Θ２０和 Θ１０分别表示收发两站视平线与最小散
射点 Ｏ 的夹角，θ２ 和 θ１ 分别表示收、发天线主轴的
方位角，ｃ 为光速，τ０ 为最小时延。

广义散射截面 σ 可由图 ５ 中的变量表示：

σ ＝ Ａ２λｎΘ －ｍ
０ ｅ －γｈ０ｅｘｐ｛ － ｍ

２Θ２
２０

φ２ －

（ｍ ＋ γＨ）（
ｄ１

ｄ２
θ１ ＋

ｄ２

ｄ１
θ２）

Θ０
｝ （２０）

式中，Ａ２、ｍ、ｎ、γ 为常数，Ｈ 为最小散射点到地面的

距离。
再将式（１９）和式（２０）代入式（１８），可得延迟功

率谱为：
Ｗ（τ） ≈ Ｂ６Ｚｅｘｐ｛ － ｂＺ２ － ｍ１Ｚ｝ （２１）

　 　 式中，Ｂ６ 为常数，Ｚ、ｂ、ｍ１ 的表达式如下：

Ｚ ＝＝ ｃτ
Θ０

（２２）

ｂ ＝
２．４Θ１０Θ２０

Ｈ２（
ｄ１ψ２

ｖ１

ｄ２

＋
ｄ２ψ２

ｖ２

ｄ１
）

（２３）

ｍ１ ＝ ［ｍ ＋ γＨ － ２．４（
Θ２０θ１ ＋ Θ１０θ２

ｄ１ψ２
ｖ１

ｄ２

＋
ｄ２ψ２

ｖ２

ｄ１

）］ ／ Ｈ （２４）

式中，ψｖ２和 ψｖ１分别表示收、发天线的半功率波束宽

度。
对式（２１）求导可知，延迟谱 Ｗ（τ）存在极大值

点：
τｍ ＝ ＺｍΘ０ ／ ｃ （２５）

式中，Ｚｍ 满足如下表达式：

Ｚｍ ＝
ｍ２

１ ＋ ８ｂ － ｍ１

４ｂ
（２６）

　 　 因此，根据式（２１） ～ （２６）可得归一化延迟功率

谱的表达式为：

Ｗ∗（τ） ＝ Ｗ（τ）
Ｗ（τｍ）

＝ Ｚ
Ｚｍ

ｅｘｐ｛－ ｂ（Ｚ２ ＋ Ｚ２
ｍ） － ｍ１Ｚ ＋ １｝

（２７）
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　 　 为了能分析延迟功率谱函数的特性，下面选取

不同基线距离和不同波束宽度的情况进行比较。 不

同口径的天线，其相应的天线波束宽度也不相同。
在实际中，通常对流层散射通信的距离越远，所选的

天线尺寸就越大。 对于抛物面型天线来说，天线口

径与半功率波束宽度的关系如下式：
ψｖ ＝ ａλ ／ Ｄ０ （２８）

式中，ａ 为常数，取值范围为 ６５ ～ ８０；λ 为电磁波波

长；Ｄ０ 为天线口径。 从式（２８）中可以看出，天线口

径越大，相应的半功率波束宽度就越小。 表 ２ 为不

同基线长度下天线半功率波束宽度的参数设置。

表 ２　 参数设置

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｓｅｔｔｉｎｇ

基线距离 ／ ｋｍ ψｖ

６０ ５°

９０ ５°

１２０ ５°

１５０ ５°，２．５°

１８０ ２．５°

２００ ２．５°

　 　 下面计算归一化延迟功率谱。 为了便于分析和

计算，假设收、发两站天线方位角和波束宽度相同，
发射站的电波频率取为 ４．７ＧＨｚ。

图 ６ 为对流层散射信号的归一化延迟功率谱变

化曲线，其中，图 ６（ａ）为 ψｖ ＝ ５°时，相应基线距离为

６０ｋｍ、９０ｋｍ、１２０ｋｍ 和 １５０ｋｍ 的时延扩展情况；图 ６
（ｂ）为 ψｖ ＝ ２．５°时，相应基线距离为 １５０ｋｍ、１８０ｋｍ、
２００ｋｍ 和 ２５０ｋｍ 的时延扩展情况。

结合图 ６（ａ）和图 ６（ｂ）的结果可知，在同一天

线半功率谱波束宽度下，收发两站基线距离越远，延
迟功率谱则越宽，相应的时延扩展也会越宽。 对流

层散射信号时延扩展量级处于微秒级别、且 ψｖ ＝ ５°
时，基线距离为 ６０ｋｍ 的散射链路的时延扩展约为 ０．
５μｓ 左右，基线距离为 １５０ｋｍ 的时延扩展可达到

２μｓ；在 ψｖ ＝ ２．５°时，基线距离为 ２５０ｋｍ 的时延扩展

超过 ３μｓ。

1

0 9

0 8

0 7

0 6

0 5

0 4

0 3

0 2

0 1

0

.

.

.

.

.

.

.

.

.

0 0 5 1 1 5 2. .

?! （s）Ê ±

0 0.5 1 1.5 2

x 10-6

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

0.7

0.8

0.9

1

?
?

?
?

?
?

?
?

60km
90km
120km
150km

!"τ（ ）s

&
'

(
"

)
*

+
,

60km
90km
120km
150km

（ａ）ψｖ ＝ ５°

0 0.5 1 1.5 2 2.5 3

x 10-6

0

0.1

0.2

0.3

0.4

0.5

0.6

0.7

0.8

0.9

1

?
?

?
?

?
?

?
?

150km
180km
200km
250km

?! （s）Ê ±

1

0 9

0 8

0 7

0 6

0 5

0 4

0 3

0 2

0 1

0

.

.

.

.

.

.

.

.

.

!
"

#
$

%
&

'
(

150km
180km
200km
250km

0 0 5 1 1 5 2 2 5 3. . .
)$τ（ ）s

（ｂ）ψｖ ＝ ２．５°
图 ６　 归一化延迟功率谱曲线
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图 ７　 不同波束宽度下的归一化延迟功率谱曲线
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　 　 可见，一般波束宽度为 ５°和 ２．５°时，能够满足百

公里范围的散射通信；而当散射通信收发站的基线

距离增加时，往往需要降低波束宽度来减少传输损

耗，以增强通信质量。 图 ７ 表示基线距离为 ３００ｋｍ
时，不同波束宽度下的归一化延迟功率谱曲线

图。 从图 ７可以看出 ，随着半功率波束宽度的增
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加，散射通信时延呈现向外延伸的趋势。
为了能进一步研究不同参数下的延迟功率谱特

性，下面计算和分析延迟谱的两个重要的统计特征

量：延时平均值 μ（τ）和延时方差 σ２（τ）。 μ（τ）和

σ２（τ）的具体公式如下：

μ（τ） ＝ ∫Ｗ（τ）τｄτ ／ ∫Ｗ（τ）ｄτ （２９）

σ２（τ） ＝ ∫Ｗ（τ）τ２ｄτ ／ ∫Ｗ（τ）ｄτ － μ２（τ） （３０）

表 ３　 归一化延迟功率谱统计结果（单位：ｓ）
Ｔａｂｌｅ ３　 Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ ｄｅｌａｙｅｄ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒｕｍ（ｕｎｉｔ：ｓ）

统计量
ψｖ ＝ ５°

６０ｋｍ ９０ｋｍ １２０ｋｍ １５０ｋｍ
ψｖ ＝ ２．５°

１５０ｋｍ １８０ｋｍ ２００ｋｍ ２５０ｋｍ
μ（τ） ／ １０－７ １．３８５ ２．３５９ ３．３７６ ４．４１５ ４．３３６ ５．３６２ ６．０４３ ７．６９１
σ２（τ） ／ １０－１４ ０．９４５ ２．７６２ ５．７６２ ９．６９７ ９．３６８ １４．２５ １７．９２ ２７．５７

　 　 表 ３ 为计算结果，从表中可以看出：在同一半功

率波束宽度下，延时平均值 μ（τ）随收发站间的基线

距离的增大而增大，延时方差 σ２（τ）同样随距离的

增大而增加；比较距离为 １５０ｋｍ 的不同波束宽度的

结果可知，半功率波束宽度越大，延时平均值 μ（τ）
和延时方差 σ２（τ）的值也越大。

４　 结论
本文针对对流层散射传播的传播机制、传播特

性以及对流层散射信号的谱特性进行了研究。 介绍

了 ３ 种散射传播机理，研究了传输损耗和慢衰落的

预测模式，并在对流层散射信号传输函数的基础上，
研究了其延迟功率谱特性。 本文所研究的对流层散

射传播特性为对流层散射通信系统总体设计提供了

理论基础，在利用对流层双向时间比对技术，提高同

步精度工程方面具有重要的理论意义。
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高精度、快速瞬态响应 ＬＤＯ 电路设计①

刘　 智，姜洪雨，梁　 希，葛　 梅
（西安微电子技术研究所，西安　 ７１００６５）

　 　 摘　 要：文章设计实现了一款高精度、快速瞬态响应 ＬＤＯ 电路。 该设计采用高阶曲率补偿技术，以提高带隙基

准电压的温度特性；采用多级熔丝修调技术，以提高基准电压和基准电流精度；采用调整管栅极寄生电荷泄放技术

和负载电流泄放技术，以优化 ＬＤＯ 快速瞬态响应特性。 这里采用 ０．６μｍ Ｔｒｅｎｃｈ ＳＯＩ ＣＭＯＳ 工艺设计、制造。 测试结

果表明，输出误差小于 １％，瞬态响应特性与国外产品相当。
关键词：ＬＤＯ；带隙基准；高阶曲率补偿；快速瞬态响应
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０　 引言
随着半导体工艺技术的飞速发展，集成电路的

供电电压越来越低，这对电源的输出电压精度、响应

速度、噪声性能等提出了越来越高的要求。 低压差

线性稳压器（Ｌｏｗ Ｄｒｏｐｏｕｔ Ｒｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＤＯ）具有应用

简单、低静态功耗、输出电压纹波小和噪声性能优等

特点，在电子系统小型化产品领域得到了广泛的应

用［１－５］。 如何进一步提高 ＬＤＯ 的输出精度和瞬态响

应性能，一直是现实应用中的迫切需求。
本文综合采用多种设计技术，设计实现了一款

高精度、快速瞬态响应 ＬＤＯ 电路，可以满足市场对

高精度、快速瞬态响应 ＬＤＯ 电路的需求。

１　 电路系统结构及关键电路设计
１．１　 ＬＤＯ 电路结构

设计的 ＬＤＯ 电路的输入电压为 ２．８Ｖ ～ １０Ｖ，输
出为 １．８Ｖ，负载电流为 １Ａ，其原理如图 １ 所示。 电

路采用带隙基准，为整个芯片提供参考电压及偏置

电流；功率器件采用 ＰＭＯＳ 晶体管、两级误差放大器

和缓冲驱动电路；电路内部集成热关断、输出电流限

２４

① 收稿日期：２０１８⁃０５⁃２９；修回日期：２０１８⁃０７⁃２２。
基金项目：国家自然科学基金资助项目（６１１７２１６９）
作者简介：刘智（１９７２—），博士 ／研究员，主要从事电源管理集成电路的设计研究。 Ｅ⁃ｍａｉｌ：ｌｉｕｚｈｉ６０４８＠ １２６．ｃｏｍ



制、ＲＥＳＥＴ 延迟等可靠性功能。
１．２　 高精度基准电路设计

基准模块是 ＬＤＯ 的核心模块，为整个电路提供

基准电压与电流。 基准电压的精度直接决定其输出

精度［５］。 为提高基准电压和电流精度，一是设计了

高阶温度补偿电路，对基准电压进行温度校正；二是

设计了基准电压和基准电流多级修调，以提高基准

电压和基准电流的初始精度。 高精度带隙基准包括

ＰＴＡＴ 产生电路、基准核心产生电路、二次曲率补偿

电路及基准电流产生电路等。 基准核心电路如图 ２
所示。
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图 １　 ＬＤＯ 电路原理图
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图 ２　 基准电路原理图
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１．２．１　 ＰＴＡＴ 电流产生电路设计

如图 ２ 所示，ＰＴＡＴ 电流产生电路由 ＭＯＳ 晶体

管 Ｐ１、Ｐ２，双极晶体管 ＱＮ１、ＱＮ２ 和电阻 Ｒ１ 组成，
为基准电压核心电路提供偏置。 Ｐ１、Ｐ２ 的 Ｗ／ Ｌ 相

同，栅压相同，因此，流过 ＱＮ１、ＱＮ２ 集电极的电流

也相同，且由于 ＱＮ３ 的钳位作用，致使它们的集电

极电压也相同。 经推导得到电流 Ｉ０ 的值：

Ｉ０ ＝
ＶＴ ｌｎｎ
Ｒ１

＝ ｋＴ
ｑ

ｌｎｎ
Ｒ１

＝ ｋｌｎｎ
ｑＲ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ Ｔ ＝ Ｋ０Ｔ （１）

　 　 其中，ｋ 为玻尔兹曼常数，ｑ 为电子电荷，Ｋ０ ＝
ｋｌｎｎ ／ ｑＲ１ 是与温度无关的常数，从式（１）可以看出

流过 Ｒ１ 的电流为 ＰＴＡＴ 电流。
１．２．２　 基准核心产生电路设计

如图 ２ 所示，基准核心电路由双极晶体管 ＱＰ１、

ＱＰ２、ＱＰ３、ＱＰ４、ＱＮ４、ＱＮ５ 及电阻 Ｒ３、Ｒ４、Ｒａｄｊ１ 构

成。 ＱＰ３、ＱＰ４ 具有相同的发射极面积，流入 ＱＮ４、
ＱＮ５ 的电流相等，且由于 ＱＰ１、ＱＰ５ 管的钳位作用，
所以，ＱＮ４、ＱＮ５ 的集电极电位相同。 可得 ＱＮ４ 的

基极电压 ＶＢ 的表达式为：
ＶＢ ＝ ＶＢＥ４ ＋ ２Ｉ０（Ｒ４ ＋ Ｒａｄｊ１） ＝ ＶＢＥ４ ＋
２（Ｒ４ ＋ Ｒａｄｊ１）ｌｎｎ

Ｒ３
ＶＴ ＝ ＶＢＥ ＋ ＫＶＴ （２）

其中，Ｋ＝ ２（Ｒ４＋Ｒａｄｊ１）ｌｎｎ ／ Ｒ３ 是常数。
在上式中，已知第一项 ＶＢＥ具有负温度系数，第

二项具有正温度系数，因此，设定合适的 Ｋ 值就可

以实现零温度系数，从而实现基准温度特性的最优

化。 Ｒａｄｊ１为可调电阻网络，通过四级熔丝修调，基准

电压初始精度可达 ３ｍＶ。
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１．２．３　 二次曲率补偿电路设计

二次曲率补偿电路由双极晶体管 ＱＰ５、ＱＰ６、
ＱＮ６、ＱＮ７、ＱＮ８、ＱＮ９ 及电阻 Ｒ５、Ｒ６ 构成，流过 ＱＮ９

的集电极电流与温度成平方关系。 通过控制 Ｒ６ 的

大小，可以改变温度曲线的曲率。 因此，基准电压

ＶＲＥＦ可以表示为：
ＶＲＥＦ ＝ ＶＢ ＋ Ｒ７ＩＣ９ 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　

＝ ＶＢＥ４ ＋ ２Ｉ０（Ｒ４ ＋ Ｒａｄｊ１） ＋ Ｒ７ＩＣ９ ＝ ＶＢＥ４ ＋
２（Ｒ４ ＋ Ｒａｄｊ１）ｌｎｎ

Ｒ３
ＶＴ ＋ Ｒ７ＩＣ９

＝ ＶＢＥ ＋ ＫＶＴ ＋ ＲＩ２ＰＴＡＴ （３）
　 　 由式（３）可以看出，基准表达式中的最后一项

起到了二次曲率补偿的作用。
１．２．４　 低压电流基准设计

基准最小工作电压为 ２．８Ｖ，受采用的 ＳＯＩ 工艺

ＮＭＯＳ 管性能限制，ＶＤＳ偏大，使得 ＱＮ１ 进入深度饱

和区，破坏了电路正常的静态工作点，致使电路性能

异常。 因此设计了低压电流基准，如图 ３ 所示。 Ｎ
型耗尽管 Ｎ１、ＱＮ３、ＱＮ４ 构成恒流源，对 ＱＮ２ 进行偏

置。 ＱＮ２ 将 ＱＮ１ 的集电极抬高一个 ＢＥ 结电压，使
ＱＮ１ 进入放大区，同时通过电流镜的反馈作用，使
基准电流保持恒定。

通过三级熔丝修调来调整基准电压和电流的精

度。 图 ２ 中的 Ｒａｄｊ１ 和图 ３ 中的 Ｒａｄｊ２ 为可调电阻网

络，通过晶圆中测在线修调，基准电压精度可达±０．
５％，基准电流精度可达±０．５μＡ。
１．３　 误差放大器及驱动电路设计

误差放大器采用两级放大结构，第一级为跨导

运算放大器，采用此结构的跨导运算放大器可以使

电路尽可能地工作在低压条件下（２．８Ｖ）。 误差放

大器的反相端接带隙基准输出（带隙基准经低通

ＲＣ 滤波后输出），同相端接 ＦＢ 反馈端，对输出信号

进行采样，以便控制整个环路。

GND

N1

IREF

VIN

QN4QN3

QN1VREF

Radj2

QN2
P1

图 ３　 低压电流基准电路

Ｆｉｇ．３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏｗ ｖｏｌｔａｇｅ Ｃｕｒｒｅｎｔ Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

　 　 在误差放大器与输出功率之间插入一级缓冲驱

动电路，将功率输出管与误差放大器的高阻抗输出

端隔离，可以提高功率管栅极电容引入极点的频率，
并且增强了对功率管栅极的驱动能力。
１．４　 瞬态增强电路设计

假设负载电流发生突变的阶跃时间小于 ＬＤＯ
单位增益的倒数，则当负载电流由低到高阶跃变化

时，未经瞬态响应补偿的 ＬＤＯ 只有通过慢速反应通

路对功率管的栅极进行放电，其速度取决于充放电

电流的大小，以便使功率管具有相应的电流驱动能

力。 在功率管的栅电压变化到预定值之前，负载从

输出电容提取电荷，以提供功率管所不能提供的那

部分电流，从而导致稳压器输出电压下降；当负载电

流由高到低跳变时，功率管未能及时减小向负载提

供的电流，多余的电流将流向输出电容，导致输出电

容由于充电而使电压上升［６－８］。 为提高 ＬＤＯ 电路

的瞬态响应，设计了瞬态增强电路，包括功率管栅极

寄生电荷泄放电路和负载电流泄放电路。

GND

EA

QN2

QN1

I1

VIN
Pgate

QN4QN3

图 ４　 功率管栅极寄生电荷泄放电路

Ｆｉｇ．４　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｐａｒａｓｉｔｉｃ ｃｈａｒｇｅ ｄｉｓｃｈａｒｇｅ ｃｉｒｃｕｉｔ

　 　 功率管栅极寄生电荷泄放电路如图 ４ 所示，流
过 ＱＮ１ 的电流为缓冲器中对输出电压采样电流的

镜像，ＱＮ４ 的集电极与功率管的栅极相连。 电路稳

定时，流过 ＱＮ１ 的电流与 Ｉ１ 相等，ＱＮ２ 关闭，ＱＮ３
及 ＱＮ４ 中无电流流过，此时该电路不工作。 当负载

电流由低到高突变时，输出电压下降，采样电流减
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小，流过 ＱＮ１ 的电流减小，电流 Ｉ１ 大于 ＱＮ１ 的电

流，多余的电流流入 ＱＮ２ 的基极，ＱＮ３、ＱＮ４ 的电流

镜中有电流流过。 这时形成了一条从功率管栅极通

过 ＱＮ４ 到地的通路，可以将功率管栅极中的寄生电

荷迅速泄放掉，将栅极电压降到预定值，进而提供负

载所需的电流。
　 　 负载电流泄放电路如图 ５ 所示，流过 ＱＮ１ 的电

流为缓冲器中对输出电压采样电流的镜像，ＱＮ２ 的

集电极与输出相连。 电路稳定时，流过 ＱＮ１ 的电流

与 Ｉ１ 相等，ＱＰ１、ＱＮ２ 关闭，该电路不工作。 当负载

电流由高到低突变时，输出电压升高，采样电流增

加，流过 ＱＮ１ 的电流增加，电流 Ｉ１ 小于 ＱＮ１ 的电

流，此时从 ＱＰ１ 中拉出电流，将 ＱＰ１、ＱＮ２ 开启。 这

时，形成了一条从输出到通过 ＱＮ２ 到地的电流通

路，将多余的电流流向地，从而稳定输出电压。

GND

EA

QP1

I2
QN1

I1

VIN
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QN2

图 ５　 负载电流泄放电路

Ｆｉｇ．５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏａｄ ｃｕｒｒｅｎｔ ｄｉｓｃｈａｒｇｅ ｃｉｒｃｕｉｔ

２　 电路验证

图 ６　 电路版图

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｅ ｍｉｃｒｏｇｒａｐｈ ｏｆ ＬＤＯ

　 　 基于 ０．６μｍ ＳＯＩ ＣＭＯＳ 工艺完成了 ＬＤＯ 电路的

设计和制造。 ＬＤＯ 电路的芯片照片如图 ６ 所示。
该电路在三温（ －５５℃、２５℃、１２５℃）下的测试结果

表明：电路的输出最小值为 １． ８０４Ｖ，最大值为 １．
８１４Ｖ，误差为 １０ｍＶ，小于 １％，瞬态响应特性与国外

产品相当。

３　 结论
本文综合采用多种技术手段，完成了一款高精

度、快速瞬态响应的 ＬＤＯ 电路设计。 采用高阶曲率

补偿，提高带隙基准电压的温度特性；采用多级熔丝

修调技术，提高输出电压和电流精度；采用调整管栅

极驱动技术和负载电流泄放技术，以优化快速瞬态

响应特性。 文中采用 ０．６μｍ Ｔｒｅｎｃｈ ＳＯＩ ＣＭＯＳ 工艺

设计、制造。 三温测试结果表明：输出误差小于

１％，瞬态响应特性与国外产品相当。
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一种基于卫星天线指向的地面站高度修正方法①

晁　 宁１，罗晓英２，刘　 鹏１，杨新龙１

（ １．中国空间技术研究院西安分院，西安　 ７１００００；２．西安电力电子技术研究所，西安　 ７１００７７）

　 　 摘　 要：为了解决非合作地面目标的精确高度确定和星间通信链路故障分析问题，文章通过结合地球扁率特性

和目标可见性分析结果，提出了一种根据星载天线指向转角计算地面测站大地坐标系位置的方法。 在考虑地球系

统岁差章动的影响下，该方法将数据反向推算到地球固连坐标系内，并通过矢量模选择策略和高度迭代算法，不断

提高所求测站的经纬高精度。 在解决了天线转角缺少指向矢量绝对长度信息的情况下，指向矢量存在共轭模的选

择问题，并能够准确地确定地面站高度。 该方法为星地数传通信链路分析提供了更独立准确的指导信息，同时也为

非合作地面目标的在轨信息获取提供了解决方案。 该方法需要卫星提供准确的指向角度信息和卫星姿态，并需要

对轨位信息进行格式转换，这给适用范围带来了一定的局限性。
关键词：经纬度；星载天线；指向；修正迭代
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ｄａｔａ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｌｉｎｋ ｍａｌｆｕｎｃｔｉｏｎ ａｎａｌｙｚｉｎｇ，ｃｏｍｂｉｎｅｄ ｗｉｔｈ ａｎａｌｙｚｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ａｎｄ ｔａｒｇｅｔ ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙ，
ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇ ｇｒｏｕｎｄ ｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｕｎｄｅｒ ｇｅｏｄｅｔｉｃ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｔｅｎｎａ
ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｎｇｌｅｓ．Ｗｉｔｈ ｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎ ａｎｄ ｎｕｔａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ Ｅａｒｔｈ ｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｌｃｕｌａｔｅｓ ｄａｔａ ｉｎｔｏ
ＥＣＦ ｆｒａｍｅ ａｎｄ ｐｒｏｍｏｔｅｓ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ ｂｙ ｖｅｃｔｏｒ ｍｏｄｕｌｕｓ ｃｈｏｏｓｉｎｇ ｓｔｒａｔｅｇｙ ａｎｄ ｈｅｉｇｈｔ ｉｔｅｒａｔｉｖｅ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｔｈｅ
ｍｅｔｈｏｄ ｓｏｌｖｅｄ ｔｈｅ ｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆ ｃｈｏｏｓｉｎｇ ｃｏｎｊｕｇａｔｅ ｍｏｄｕｌｕｓ ｏｆ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｖｅｃｔｏｒ ｔｏ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ ｈｅｉｇｈｔ ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ
ｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅｓ ｏｆ ａｎｔｅｎｎａ ｒｏｔａｔｉｎｇ ａｎｇｌｅｓ ｗｉｔｈ ｎｏ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｖｅｃｔｏｒ ｍｏｄｕｌｕｓ． Ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ｍｏｒｅ ｉｎｄｅ⁃
ｐｅｎｄｅｎｔ ａｎｄ ｐｒｅｃｉｓｅ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ⁃ｔｏ⁃ｅａｒｔｈ ｄａｔａ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｌｉｎｋ ａｎａｌｙｚｉｎｇ，ａｎｄ ｓｏｌｕｔｉｏｎ ｆｏｒ ｏｎ⁃ｏｒｂｉｔ ｉｎ⁃
ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｂｔａｉｎｉｎｇ ｏｆ ｎｏｎ－ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ ｇｒｏｕｎｄ ｔａｒｇｅｔｓ． Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ｉｎ ｓｏｍｅ ａｒｅａ ｉｎ ｐｏｉｎｔ ｂｅｃａｕｓｅ ｏｆ
ｎｅｃｅｓｓａｒｙ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ａｎｇｌｅｓ ａｎｄ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｆｏｒｍａｔ ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ ｏｆ ｏｒｂｉｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ：Ｌａｔｉｔｕｄｅ ａｎｄ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ；Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｔｅｎｎａ；Ｐｏｉｎｔｉｎｇ；Ｃｏｒｒｅｃｔｉｎｇ ｉｔｅｒａｔｉｖｅ

０　 引言
轻型星载天线对地面站的指向计算方法已经较

为成熟。 我国常用的对地高速数传卫星如尖兵、高
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分系列卫星等，均已在轨成功稳定运行。 但是，由于

通信轨迹、通信的覆盖区域分析以及排故等某些分

析需要，要根据当前卫星的指向信息及姿态反向，计
算出通信波束所指区域地理经度、纬度和高度的信

息集合。 由于指向角缺少矢量的绝对长度信息，导
致地面站在推算高度时存在共轭模不确定的问题，
需要采用一定措施来弥补。 目前确定地面测站的方

法较多。 空间大地测量技术 （ ＶＬＢＩ、 ＬＬＲ、 ＳＬＲ 和

ＧＰＳ 等）的发展使得地面确定测站的大地球面坐标

变得更为准确便利。 在大地网边缘以及某些中远程

武器发射等应用中，还可以使用天文测量，但需要借

助经纬仪等外部设备完成。 朱永兴介绍了天文测量

室内仿真系统原理和天文经纬度测量流程［１］。 但

是，地面测站的天文经纬度与对应的地理经纬度相

比，缺少了地球系统的相关信息，如未考虑由于引力

摄动引起地球自身非匀速自转而带来的岁差影响、
自转轴进动的章动影响以及地球不同纬度区和不同

扁率引起的地心纬度以及地理纬度的偏差等［２］。 此

外，还有通过卫星遥感图像信息进行经纬度推算的

方法。 在利用系统自身信息计算经纬度方面，张金

金提出了图像坐标转行算法，实现了依靠航拍图像

计算出某像素点的经纬度信息［３］。 但由于信息量不

足，无法根据图像获得地面点的高度信息。 同时，由
于图像的边缘畸变，无法进行大范围准确的经纬度

推算。

１　 星载天线对地指向及反向计算流程
通常，星载天线对地指向的流程如图 １ 所

示［４，５］。
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图 １　 星载天线对地指向流程

Ｆｉｇ．１　 Ｆｌｏｗ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｎｔｅｎｎａ ｐｏｉｎｔｉｎｇ ｔｏ ｇｒｏｕｎｄ

　 　 根据上面的计算流程可知，如果需要根据 ＸＹ
型机构天线指向角度 αβ 得到所指向地面位置的经

纬高，还需要当前用户星的位置信息和当前时刻。
这些信息都可以通过整星的数据总线遥测获得。 但

是在正向计算指向第 ４ 步时，用户星与地面站位置

的矢量模的信息被标准化为模 １ 的单位指向矢量，

该步处理方式导致了矢量模信息的丢失。
因此，在通过指向角以及卫星轨道历元、位置及

姿态信息反向计算测站经纬度时，存在确定指向矢

量模的问题。 只有当指向矢量恰好与地球表面相切

时，矢量模才具有唯一性。 但由于地球切线情况少

而且由于地面地形的影响，单值矢量模的发生几率

会很小，大多数情况均为共轭模状态［６］。 这样就存

在共轭矢量模如何确定的问题。

２　 指向矢量模的确定和高度迭代
另外，通过卫星天线指向反向计算地面测站位

置的过程中，确定共轭模的前提是确定地球半径初

值，并在迭代过程中不断修正地球半径。 这就要求

计算时同时兼顾测站地理纬度变化引起当地测站地

心距的变化问题。
反向计算出指向矢量 ｒｐ 模 λ 的方法，以及卫星

地心矢量、地面测站地心矢量和指向这 ３ 个矢量关

系图如图 ２ 所示。
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图 ２　 三矢量关系图

Ｆｉｇ．２　 Ｔｈｒｅｅ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｖｅｃｔｏｒ ｒｅｌａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ

　 　 图中已知 ｒｗ、ｒｐ０以及 ｜ ｒｄｍ ｜ ；由于指向矢量 ｒｐ０长
度不确定，选择不同的 ｜ ｒｄｍ ｜会得到不同的指向矢量

的模 λ。 假设地面站高度为 ０，取 ｜ ｒｄｍ ｜ 为地球平均

半径 ａ—ｅ ＝ ６３７１００４ｍ。
从矢量关系图可知 ｒｄｍ ＝ ｒｗ ＋ｒｐ，因此有 ｜ ｒｄｍ ｜ ＝ ｜

ｒｗ＋ｒｐ ｜ 。 取

ｒｗ ＝ ［ ｒｗｘ 　 ｒｗｙ 　 ｒｗｚ］ Ｔ，ｒｐ ＝ λ［ ｒｐｏｘ 　 ｒｐｏｙ 　 ｒｐｏｚ］ Ｔ

　 　 则有

（ ｒｐｏｘ ２ ＋ ｒｐｏｙ ２ ＋ ｒｐｏｚ ２）λ２ ＋ （ ｒｗｘｒｐｏｘ ＋ ｒｗｙｒｐｏｙ ＋ ｒｗｚｒｐｏｚ）λ
＋ （ ｒｗｘ ２ ＋ ｒｗｙ ２ ＋ ｒｗｚ ２） －｜ ｒｄｍ ｜ ２ ＝ ０ （１）

　 　 令
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ａ ＝ （ ｒｐｏｘ ２ ＋ ｒｐｏｙ ２ ＋ ｒｐｏｚ ２）
ｂ ＝ ２（ ｒｗｘｒｒｐｏｘ ＋ ｒｗｙｒｐｏｙ ＋ ｒｗｚｒｐｏｚ）
ｃ ＝ （ ｒｗｘ ２ ＋ ｒｗｙ ２ ＋ ｒｗｚ ２） －｜ ｒｄｍ ｜ ２ （２）

　 　 则有共轭模

ａλ２ ＋ ｂλ ＋ ｃ ＝ ０，λ１，２ ＝ － ｂ ± ｂ２ － ４ａｃ
２ａ

（３）

　 　 从图 ２ 可以看到，符合可见性指向矢量为 ｍｉｎ
（λ１， λ２）ｒｐ０。
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图 ３　 地理纬度与地心距关系

Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｇｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌ ｌａｔｉｔｕｄｅ
ａｎｄ ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃ ｄｉｓｔａｎｃｅ

　 　 通过上面方法确定了矢量模的初值后，计算得

到的测站经纬度已经比较准确，但是高度存在负值。
实际中，这些低于海平面的地区是存在的，但理论上

发生这种情况的原因是由于高度初值确定的不准

确。 因此，在给定初值并计算得到测站经纬高初值

后，将得到的高度初值与地心距叠加，获得新的

｜ ｒｄｍ ｜后，重新代入上式进行计算，即可获得新的测

站地固系坐标，如图 ３ 所示。

３　 算法步骤
（１）已知条件：
ａ．用户星轨道根数和对应历元；
ｂ．指向角度；
ｃ．天线安装方式；
ｄ．卫星当前姿态。
（２）计算目标：
指向矢量与地面交点的经纬度。
（３）计算流程

１）指向角度 Ｘ、Ｙ 换算至天线系单位指向矢量；
２）单位指向矢量根据天线安装方式，从天线系

变换到卫星本体坐标系；
３）单位指向矢量根据姿态信息，从卫星本体坐

标系到第二轨道坐标系（无姿态时这两个相同）；
４）用户星轨道根数转至 Ｊ２０００．０ 地心惯性系位

置矢量 ｒｗｉ；
５）利用 ｒｗｉ构造惯性系到轨道系转换矩阵的逆

矩阵 Ｒｏｉ，将单位指向矢量从轨道系到 Ｊ２０００．０ 地心

惯性系 ｒｐｉ０；
６）利用当前历元时刻，获得岁差、章动和自转矩

阵；
７）将 Ｊ２０００．０ 地心惯性系单位指向矢量 ｒｐｉ０转为

地固系单位指向矢量 ｒｐ０；并将 Ｊ２０００．０ 地心惯性系

下卫星位置矢量 ｒｗｉ转换为地固系位置矢量 ｒｗ；
８）假设地固系下指向矢量 ｒｐ 的模为 ｜ ｒｐ ｜ ＝λ，则

ｒｐ ＝λｒｐ０。 利用图 ２ 关系得到的一元二次方程计算

出指向与地球球体的两个交点的长度 λ１ 和 λ２，并取

λ＝ ｍｉｎ （λ１， λ２），从而得到地固系下指向矢量 ｒｐ；
９）计算地固系下地面站位置矢量 ｒｄｍ；
１０）利用 ｒｄｍ计算大地坐标系下地面站经纬高初

值（α０， β０， ｈ０）；
１１）计算图 ３ 的角 Ａ，根据椭圆长半轴 ａ 和短半

轴 ｂ 获得交点处地心距 Ｒ，并利用 Ｒ 更新 ｃ。 重新解

得 λ，获得重新执行第（８）步以后的步骤，直到地面

站精度 ｜αｉ－αｉ－１ ｜ ＜ε 为一个很小的正常数。 这步迭

代一般重复 ４～５ 次，地面站经纬高（αｉ， βｉ， ｈｉ）即可

获得 １×１０－１０的精度。

其 中， ｃｏｓＡ ＝ ＯＭ
｜ ｒ ｜

， ＯＭ ＝ ｒ１ ２＋ｒ２２ ， ｜ ｒ ｜ ＝

ｒ２１＋ｒ２２＋ｒ２３ ，ａ＝ ６３７８１４０．０，ｂ＝ ６３５６７５５．０

４　 仿真结果
任意取某型对地数传卫星轨道作为仿真对象，

在 ＳＴＫ 中构建场景及部件，得到各部分已知条件，
如表 １ 所示。 无姿态时第二轨道坐标系与卫星本体

坐标系相同。 天线安装方式为同轴平行安装，天线

坐标系无偏置。
设置地面站大地坐标系位置为（ Ｅ３９． ８２０６６°，

Ｎ８．５６８°， ０ｍ），ＸＹ 型机构天线指向角度为（ － ５４．
７８８７４４°， １４．８６３３５５°），迭代退出条件为经度序列相

邻 ２ 项误差小于 １×１０－１０°。 仿真结果如表 ２ 所示。
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表 １　 轨道根数及历元

Ｔａｂｌｅ １　 Ｏｒｂｉｔ ｅｌｅｍｅｎｔｓ ａｎｄ ｅｐｏｃｈ

项目 ／单位 数值

半长轴 ／ ｍ ６９９４５２０．０
偏心率 ０．０００５９６

轨道倾角 ／ ° ９７．８９４２８９
升交点赤经 ／ ° １０９．２１０
近地点角距 ／ ° ２７０．００１
真近点角 ／ ° １８０．０

表 ２　 每次迭代计算结果

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ Ｉｔｅｒａｔｉｖｅ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

次

数
经度 ／ ° 纬度 ／ ° 高度 ／ ｍ

１ ３９．７７５２３６１７３５４ ８．６９２９６５５０７８７５ ６６５３．０５５８８９３６１
２ ３９．８２０５７０１１６１２ ８．５６８２８２０１６１４７ １５．２１０００１７７５０６
３ ３９．８２０６６３０７０６５ ８．５６８０２６２７１６８６ １．５４５９５７８５０２９２
４ ３９．８２０６６３２５９９８ ８．５６８０２５７５０８００ １．５１８１２７４８９８３５
５ ３９．８２０６６３２６０３６ ８．５６８０２５７４９７３９ １．５１８０７０８０４８８６
６ ３９．８２０６６３２６０３６ ８．５６８０２５７４９７３７ １．５１８０７０６９１２６５
７ ３９．８２０６６３２６０３６ ８．５６８０２５７４９７３７ １．５１８０７０６９１２６５２

　 　 从表 ２ 结果可以看到，迭代 ７ 次即得到逐渐稳

定的测站经纬高数据，序列具有很好的收敛性。 经

纬度的迭代精度高于 １×１０－１０°，高度迭代偏差小于

２ｍ。 如果不采用高度迭代处理，测站高度的计算结

果为表 ２ 中的第 １ 行，这与实际的测站高度相差很

大。 通过分析可知，制约地面测站经度、纬度和高度

解算的主要因素是指向矢量模的二值性以及地球形

状的不规则性。 因此，在引入了高度选择判断决策

和高度迭代思路后，算法能够不断更新修正解地心

距并计算出地面站海拔高度。

５　 结论
本文提岀了一种地面测站高度的迭代确定方

法。 该方法利用星载天线指向角度，反向计算岀地

面站初始经纬高数据，并通过地球扁率与高度判断

决策来不断迭代，以确定最终的目标高度。 通过将

仿真结果与三方软件 ＳＴＫ 仿真结果对比，利用卫星

天线确定地面站高度的迭代方法有效准确。 对于非

合作地面目标的测量分析及对地通信范围分析，仅
需要卫星整星遥测数据就能独立完成，算法简单且

具有较高的实用性，可以用于对非合作地面目标甚

至高度低于己方目标的位置确定，对于路径分析、碰
撞预警及实时打击都具有适用性。
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一种多极化天线的设计①

谢　 辉
（空军驻京西地区军事代表室，北京　 １０００４０）

　 　 摘　 要：为了增强信道容量和提高极化信息利用能力，文章设计了一种多极化天线。 首先，基于口径耦合馈电

技术，优化设计了一种改进的 Ｈ 形线极化缝隙耦合天线；其次，在馈电层设计了单馈线和 ３ｄＢ 分支线耦合器作为多

极化天线的馈电电路；最后，通过不断优化设计，构建了多层缝隙耦合多极化天线，天线的线极化激励端口采用单馈

线形式，左旋 ／ 右旋圆极化特性由 ３ｄＢ 分支线耦合器来实现。 对设计的多极化天线进行了制作和测试，测试结果表

明，整个多极化天线的阻抗带宽为 １２．８％，线极化与圆极化端口之间的隔离度大于 １５．８ｄＢ，圆极化端口之间的隔离

度在大部分频段内大于 １５ｄＢ，匹配和辐射特性良好。 天线具备线极化、左旋圆极化和右旋圆极化 ３ 个极化特征，在
雷达和通信领域具有一定的应用前景。

关键词：多极化；缝隙耦合；天线
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０　 引言
在以电子对抗为主要特征的现代战争中，雷达

的工作功能受到了很大限制，仅仅利用幅度、相位和

频率信息难以有效保证雷达的电子对抗能力；而极

化信息的利用可以有效提高雷达的抗干扰、目标检

测和识别能力［１］。 当天线工作于多极化模式时，能
够实时测算出目标的极化散射矩阵和最佳极化值，
获取最强目标回波，从而增强目标探测能力。 在干

扰为单一极化的情况下，多极化天线只要改变天线

的极化状态使其正交，就可以最大程度地抑制干扰。

０５
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在移动通信和物联网技术中，多极化天线实现了天

线单元的复用，不但能够有效增加信道容量，而且能

够大幅降低系统的体积和成本。 因此，开展多极化

天线的研究具有非常重要的意义。
近年来，双极化或多极化天线引起了国内外学

者的广泛关注［２－１０］。 查阅国内外的相关文献，实现

多极化的方式主要有两种：一种是辐射单元具有可

重构形式，通过改变天线单元的电流方向来控制天

线的极化特性［２，３］；另一种是馈电网络具备可重构能

力，进而改变天线的极化特性［４，５］。 在大多数文献

中，设计的天线均为双极化天线，天线可在两种极化

状态下进行切换［４，６］；少数天线实现了 ３ 种以上的极

化状态［２，３，５，９］。 在相关研究中，大多数学者倾向于

采用 ＭＥＭＳ 开关或晶体管开关等有源器件，通过控

制电路的通断实现天线的极化切换。 这种设计会使

用大量的集总元件，配置庞大的偏置电路，使得天线

结构复杂，制作成本大幅增加。
本文设计了一种具有三重极化功能的天线，具

备线极化、左旋圆极化和右旋圆极化 ３ 种基本极化

模式切换功能。 天线辐射部分采用单贴片形式，馈
电部分采用直馈和 ３ｄＢ 分支线耦合器。 测试结果表

明，多极化天线的阻抗带宽为 １２．８％。 在整个考察

频带内，端口 １ 与端口 ２ 及端口 １ 与端口 ３ 的隔离

度均大于 １５． ８ｄＢ，端口 ２ 与端口 ３ 的隔离度在 ２．
８６ＧＨｚ～３．３３ＧＨｚ 的频带内大于 １０ｄＢ，在大部分频带

内大于 １５ｄＢ，在频率 ３ＧＨｚ 处达到了 ２０ｄＢ。 天线不

需要任何的偏置网络，具有加工制造容易、成本低等

优点。

１　 线极化天线设计
在平面微带天线的设计中，基本的馈电技术主

要有 ４ 种：共面馈电、同轴馈电、口径耦合及邻近耦

合。 在不引入控制电路的情况下，共面馈电和同轴

馈电不能使单贴片天线实现多极化工作；而采用邻

近耦合馈电的单贴片天线的工作带宽一般较窄。 因

此，采用耦合馈电是实现多极化工作的有效途径。
考虑到天线的综合性能，本文采用口径耦合技术来

设计单贴片多极化天线。
缝隙耦合微带天线由 Ｄ．Ｍ．Ｐｏｚａｒ 于 １９８５ 年首次

提出，天线具有易于组阵、便于集成等优点［１１］，但天

线的工作频带较窄。 文献［１２］通过调整耦合贴片的

尺寸，使得贴片的谐振频率与缝隙的谐振频率靠近，

展宽了天线的阻抗带宽。 针对这一问题，文献［１３］
通过改变缝隙尺寸，使得缝隙的谐振频率远离天线

的工作频率，然后采用层叠技术对天线带宽进行了

展宽。
在相关文献的基础上，本文设计了一种改进的

Ｈ 形缝隙耦合天线，通过调整尺寸，使得缝隙的谐振

频率与耦合贴片的谐振频率靠近，从而实现了较宽

的工作频带。
图 １ 为缝隙耦合天线的结构示意图，为了减小

天线尺寸，便于设计多极化天线，将 Ｈ 形缝隙的两

臂进行了弯折处理。

（ａ）俯视图

（ｂ）侧视图

图 １　 天线结构图

Ｆｉｇ．１　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ａｎｔｅｎｎａ

图 ２ 为空气层厚度变化对天线谐振性能的影

响。 当空气层厚度 ｈ 从 ３ｍｍ 增加到 ６ｍｍ 时，天线

的两个谐振频率点相互靠近，同时在频带内出现。
此时，天线带宽得到了拓展。 当由 ３ｍｍ 向 ９ｍｍ 增

加时，两个谐振点彼此相互分离，在频带范围内，只
有单个谐振点，带宽也有所减小。 引入空气层，相当

于降低了天线的平均介电常数，从而减小了 Ｑ 值，使
天线的工作频带变宽。 因此，引入空气层可以有效

提高天线带宽。 可以看出，当空气层厚度 ｈ ＝ ６ｍｍ
时，天线性能最佳。

图 ３ 为缝隙中心偏离贴片天线中心的距离变化
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对天线谐振性能的影响。 当中心距离 Ｄ 从 ２１．５ｍｍ
减小到 １７．５ｍｍ 时，天线的两个谐振带点逐渐分离，
即高频谐振点向高端移动，低频谐振点向低端移动。
当中心距离 Ｄ 继续减小，由 １７．５ｍｍ 减小到 １３．５ｍｍ
时，依然保持这种变化趋势。 因此，通过调整其他结

构参数，天线可以工作在较宽频带内。 本文利用线

极化天线设计多极化天线，当中心距离 Ｄ 减小时，多
极化天线端口间的隔离度会随之降低。 在设计线极

化天线时，要综合考虑天线的结构参数，以获得多极

化天线的最优性能。 因此，中心距离取 ２１．５ｍｍ。

图 ２　 ｈ 变化对天线谐振特性的影响

Ｆｉｇ．２　 Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｈ ｃｈａｎｇｅ ｏｎ ｒｅｓｏｎａｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ

图 ３　 Ｄ 变化对天线谐振特性的影响

Ｆｉｇ．３　 Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ Ｄ ｃｈａｎｇｅ ｏｎ ｒｅｓｏｎａｎｃｅ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ

通过参考文献［１４，１５］，在保证总体性能的情况

下，借助仿真软件 Ａｎｓｏｆｔ ＨＦＳＳ 完成了对线极化天线

的优化设计。 获得的最佳天线结构参数为： Ｒ ＝
２２．５ｍｍ，Ｄ ＝ ２１． ５ｍｍ，Ｗｓ ＝ １ｍｍ， Ｌ１ ＝ １０ｍｍ， Ｌ２ ＝
４．５ｍｍ， Ｌ３ ＝ ５ｍｍ， Ｌ４ ＝ ５ｍｍ， Ｌｓｔｕｂ ＝ ２． ５ｍｍ， Ｗｆ ＝
２．２ｍｍ，ｈ＝ ６ｍｍ。 图 ４ 为所示线极化天线的反射系

数仿真结果，在 ２．８５ＧＨｚ ～ ３．１６ＧＨｚ 的频段内，反射

系数小于－１０ｄＢ，阻抗带宽为 １０．３％，其中，大部分频

段内的反射系数在－２０ｄＢ 以下。 可以看出，天线在

较宽的频带内具有良好的驻波特性。
图 ５ 为 ｆ０ ＝ ３ＧＨｚ 处天线的方向图仿真结果。

从图 ５ 可以看出，天线方向图曲线光滑对称，辐射特

性良好。 由于缝隙的存在，天线后向辐射较大，可通

过加载反射面来减低后向辐射，以提高天线的前后

比。

图 ４　 线极化天线反射系数仿真结果

Ｆｉｇ．４　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｒｅｆｅｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ
ｌｉｎｅａｒ⁃ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ａｎｔｅｎｎａ

图 ５　 线极化天线方向图仿真结果

Ｆｉｇ．５　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｒａｄｉａｔｉｏｎ ｐａｔｔｅｒｎ ｏｆ
ｌｉｎｅａｒ⁃ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ａｎｔｅｎｎａ

２　 多极化天线设计
图 ６ 为分支线耦合器结构图；图 ７ 为耦合器的 Ｓ

参数仿真结果；图 ８ 为耦合器的幅度不平衡度和相

位不平衡度仿真结果。 从图 ７ 可以看出，耦合器在

２．４９ＧＨｚ～３．５１ＧＨｚ 的频段内，端口 １ 的反射系数小

于 － １０ｄＢ， 其中，在２．８５ＧＨｚ ～ ３．１８ＧＨｚ的频段内，
反射系数在－２０ｄＢ 以下；端口 １ 和端口 ４ 的隔离度

在 ２． ３７ＧＨｚ ～ ３． ６５ＧＨｚ 的频段 内 大 于 １０ｄＢ， 在

２５ 空间电子技术 ２０１８ 年第 ５ 期



２．８３ＧＨｚ～３．１７ＧＨｚ 的频段内，隔离度在 ２０ｄＢ 以上。
在 ２．７７ＧＨｚ～３．４１ＧＨｚ 的频段内，耦合器的传输损耗

小于 ０． ６３ｄＢ。 从图 ８ 可以看出，在 ２． ７８ＧＨｚ ～ ３．
６７ＧＨｚ 的频段内，耦合器的幅度不平衡度小于 ０．
５５ｄＢ；在 ２．８２ＧＨｚ～ ３．４５ＧＨｚ 的频段内，耦合器的相

位不平衡度小于 １°。 计算结果表明，耦合器具有良

好的工作性能，可以作为多极化天线的馈电网络。

图 ６　 耦合器结构图

Ｆｉｇ．６　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｃｏｕｐｌｅｒ

图 ７　 耦合器 Ｓ 参数仿真结果

Ｆｉｇ．７　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ Ｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图 ８　 耦合器不平衡度仿真结果

Ｆｉｇ．８　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｉｍｂａｌａｎｃｅｓ

图 ９ 为多极化天线结构图，其中，端口 １ 为线极

化端口，端口 ２ 为左旋圆极化端口，端口 ３ 为右旋圆

极化端口。 图 １０ 为多极化天线结构示意图，天线的

左旋和右旋圆极化特性由传统的 ３ｄＢ 分支线耦合器

来实现。 图 １０（ａ）、（ｂ）为缝隙耦合馈电电路介质板

的正反两面；图 １０（ｃ）、（ｄ）为天线的辐射贴片部分，
两块介质板之间空气层的厚度为 ６ｍｍ，通过采用介

质柱的支撑来保证空气的厚度；图 １０（ ｅ）为多极化

天线组装实物图。

（ａ）三维图

（ｂ）底视图

图 ９　 多极化天线结构图

Ｆｉｇ．９　 Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｆ ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ａｎｔｅｎｎａ

（ａ）　 　 　 　 　 　 （ｂ）

（ｃ）　 　 　 　 　 　 　 （ｄ）　 　 　 　 　 　 　 （ｅ）
图 １０　 多极化天线实物图

Ｆｉｇ．１０　 Ｐｒａｃｔｉｃａｌｉｔｙ ｏｆ ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ａｎｔｅｎｎａ

图 １１ 为天线反射系数测试结果，图 １２ 为端口

隔离度测试结果。 端口 １ 的频率范围为 ２．９２ＧＨｚ ～
３．３２ＧＨｚ，端口 ２ 和端口 ３ 的频率范围为 ２．５ＧＨｚ ～
４ＧＨｚ，整个多极化天线的阻抗带宽为 １２．８％。 在整
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个考察频带内，端口 １ 与端口 ２、端口 １ 与端口 ３ 的

隔离度均小于 １５．８ｄＢ，端口 ２ 与端口 ３ 的隔离度在

２．８６ＧＨｚ～３．３３ＧＨｚ 的频带内大于 １０ｄＢ，其中，在大

部分频带内大于 １５ｄＢ， 在频率 ３ＧＨｚ 处达到了

２０ｄＢ。 在工作频带外，端口 ２ 与端口 ３ 的隔离特性

会变差，这是由分支线耦合器的特性决定的。

图 １１　 多极化天线反射系数实测结果

Ｆｉｇ．１１　 Ｍｅａｓｕｒｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｒｅｆｅｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ
ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ａｎｔｅｎｎａ

图 １３～图 １５ 分别为端口 １～端口 ３ 激励时天线

辐射特性的仿真结果。 天线方向图测试选取的频

点为 ３． １ＧＨｚ，轴比、增益和前后比的测试频点为

２．９ＧＨｚ、３ＧＨｚ、３．１ＧＨｚ、３．２ＧＨｚ 和 ３．３ＧＨｚ。 可以看

出在工作频带内，天线的轴比均小于 ３ｄＢ。 如图 １３
所示，线极化端口激励时，天线方向图的最大辐射方

向具有一定的偏移和不对称性，这主要是由天线的

结构不对称引起的。 由于天线为缝隙结构，后向辐

射较大，可采用金属板或者高阻抗电磁表面作为反

射板来提高天线的前后比。 总体而言，天线具有良

好的辐射特性。

图 １２　 多极化天线端口传输系数实测结果

Ｆｉｇ．１２　 Ｍｅａｓｕｒｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｆ
ｍｕｌｔｉ⁃ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ａｎｔｅｎｎａ ａｍｏｎｇ ｐｏｒｔｓ

（ａ）方向图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）增益

图 １３　 线极化端口激励时天线测试结果

Ｆｉｇ．１３　 Ｍｅａｓｕｒｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｉｔｈ ｌｉｎｅａｒ ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ｐｏｒｔ ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ
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（ａ）方向图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）轴比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ）增益

图 １４　 左旋圆极化端口激励时天线测试结果

Ｆｉｇ．１４　 Ｍｅａｓｕｒｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｉｔｈ ｌｅｆｔ⁃ｈａｎｄ ｃｉｒｃｕｌａｒ ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ｐｏｒｔ ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

（ａ）方向图　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）轴比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ）增益

图 １５　 右旋圆极化端口激励时天线测试结果

Ｆｉｇ．１５　 Ｍｅａｓｕｒｅｄ ｒｅｓｕｌｔｓ ｗｉｔｈ ｒｉｇｈｔ⁃ｈａｎｄ ｃｉｒｃｕｌａｒ ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ ｐｏｒｔ ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

３　 结论
本文设计了一种具有三重极化功能的天线，天

线采用缝隙耦合结构，实现了线极化、左旋圆极化和

右旋圆极化 ３ 种基本极化模式的切换。 所做的主要

工作有：（１）基于口径耦合技术，设计了线极化缝隙

耦合天线，作为多极化天线设计的基础；（２）采用单

馈线和分支线耦合器作为多极化天线的馈电电路；
（３）通过优化设计，构建了多极化天线。 测试结果

表明，天线具有良好的匹配、隔离和辐射特性，具有

加工制造容易、成本低等优点，在雷达和通信领域具

有一定的应用价值。
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一种卫星天线热变形测量系统设计①

柏宏武，刘博学，马小飞
（中国空间技术研究院西安分院，西安　 ７１００００）

　 　 摘　 要：为满足某星载高精度伞状天线热变形测量需求，文章利用高精度数字近景摄影测量技术，结合特殊的

相机防护和测量技术，设计研制了一套可在大型常压高低温箱中使用的在线自动热变形测量系统。 通过对影响测

量系统在高低温环境正常工作的多个因素进行分析入手，并从相机防护、测量网型、测量自动化和数据采集等方面

进行优化设计改进，最终使该系统热变形测量精度优于 ０．０２ｍｍ，满足了高精度网状及固面天线热变形测量需求，为
后续类似工作的开展提供了重要参考。
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０　 引言
为了确保高精度星载天线的在轨性能，验证设

计、材料和工艺的可靠性，同时修正热变形分析模

型，高精度星载天线均要在地面进行热变形测试验

证。
某卫星天线为伞状可展开结构，型面精度要求

优于 ０． ３ｍｍ （ ＲＭＳ），各温度工况热变形不大于

０．２５ｍｍ（ＲＭＳ），对其进行高低温环境下热变形测试

是目前国内针对大型伞状天线的首次测量。 测量采

用非接触摄影测量方法，但是由于被测天线尺寸大、
测量精度要求高、测量环境特殊等技术特点，因此，
具有较大的技术难度。

国内传统的进行高低温热变形试验，均采用人

工手持测量相机进入高低温箱对天线进行拍照测

量。 由于人体能够承受的温度范围有限，同时，高低

温环境会影响相机性能而对测量精度产生一定影

６５
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响，所以，实验过程中仅能获得较窄温度范围内带有

温度影响误差的测量数据。 如五院西安分院过去对

于星载天线热变形测量主要在－６０℃ ～ ６０℃温度范

围内进行，采用人工方式在常压温箱内测量。 目前，
国外对于高精度星载天线热变形测试主要在真空环

境中进行［１，２］，如“鑫诺五号”星载固面天线是在法

国图卢兹 ＩＮＴＥＲＳＰＡＣＥ 公司的真空设备中进行，分
别测试了常温（２０℃）、高温（１００℃）、低温（－１５０℃）
工况下反射器的型面精度，但是其试验成本高、试验

周期长、占用资源多，严重制约热变形测试工作在众

多型号中的普遍推广。
本文根据伞状天线实际测量环境、测量精度要

求和国内外的相关经验，基于摄影测量系统非接触、
快速等优点，结合专研高低温防护设备、自动旋转系

统及数据传输系统，设计了一套常压高低温箱内热

变形自动测量系统。 此系统测量精度高、成本低、效
率高，成功地解决了高低温环境进行高精度测量的

问题。

１　 摄影测量基本原理
摄影测量法是基于三角形交会的三维重建原

理，即利用单个相机从不同位置和方向分别记录空

间同一场景的图像，通过图像处理寻找这多幅二维

图像中的对应点，并根据已知的相机内、外部参数，
利用像点⁃相机中心⁃物点共线方程，光束法整体平差

计算，得到各点相对于空间中某个坐标系的三维坐

标［３－４］，其原理如图 １ 所示。

图 １　 摄影测量基本原理图

Ｆｉｇ．１　 Ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ ｄｉｇｉｔａｌ ｐｈｏｔｏｇｒａｍｍｅｔｒｙ

测量时，首先在产品表面设置人工可视标志点，
包括编码点与非编码点；然后采用高精度相机在多

个位置和角度对同一产品表面拍摄一定数量的数字

相片，利用高精度的亚像素图像处理技术提取数字

相片中标志点的图像坐标；再利用自动精确配准技

术实现不同图像中同名点的正确配准［５］；然后将配

准后的标志点的图像坐标作为已知参数，将标志点

的三维坐标和相机在空间不同测站下的位置作为未

知变量，代入光束平差约束方程组中，解算出相机在

不同测站下的位置姿态和标志点的空间三维坐标，
然后根据基准尺的长度计算出比例因子，得到最终

绝对三维重建结果。

２　 高低温下摄影测量需要解决的问题
摄影测量系统在常温常压下的使用方法比较成

熟，人工手持相机进行拍摄就可以轻松实现。 而在

高低温环境中，人的活动受到限制（ ±６０℃以内），必
须实现在线的自动拍摄，相比常温常压下人工拍摄，
需要解决以下几个问题：

（１）相机的高低温防护问题

相机的各项参数是在常温常压下标定的，而在

高低温下其内部结构必然会发生变形，从而导致其

标定参数发生变化，会造成未知的测量误差。 甚至

还可能发生由于相机耐受不了极端的高低温环境，
发生破坏。 因此，需要对相机进行防护，确保在较宽

的外部环境温度范围内（－１００℃ ～１００℃），可以保持

相机所处的局部小环境温度满足（２０℃ ±５℃）的要

求。
（２）相机运行及角度调整

由于天线热变形测量时试验温度范围较宽，人
无法进入高低温箱拍摄，同时，为满足测量精度，需
要设计合理的测量网型。 因此，需要将相机架设到

一定高度的运行机构上，实现相机在设定的轨道下

自动行走，在指定的位置停止拍摄。 同时，由于在同

一个拍摄站位需要拍摄多种不同角度的照片进行自

标定，所以，还需要一套相机角度调整机构。 上述两

套机构均需要进行温度控制，确保机构在极限高低

温下可以正常工作。
（３）相机拍摄的远程控制及照片的自动下传

由于相机架设在高低温箱中，需要在指定的拍

摄站位通过远程控制的方式进行拍摄，同时需要将

照片实时传输到电脑中，及时进行数据的分析和计

算。
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３　 热变形测量系统
针对被测伞状天线特性及高低温环境测量所面

对的问题，设计了一套用于伞状天线的热变形测量

系统，采用相机温度控制系统，配合以相机轨道运行

和自旋机构，通过外部控制系统自动控制测量过程，
并将测量数据自动下传至分析系统，完成测量。
３．１　 相机温度控制系统

为了解决测量相机在高低温环境中的防护问

题，实现天线热变形测量，设计了一套专用相机温度

控制系统以保护相机的正常工作。 测量中采用的测

量相机具有 １６００ 万像素的高分辨率，具有宽视场角

（８４°×８４°），自带环形闪光灯，内置芯片，能够对图

像进行预处理，并能进行有线或无线传输，其典型测

量精度为 ５μｍ＋５ｐｐｍ。 将该相机装进带有光学石英

玻璃窗口的专用防护罐内，如图 ２ 所示。

图 ２　 测量相机及防护

Ｆｉｇ．２　 Ｃａｍｅｒａ ａｎｄ ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ

图 ３　 相机温度控制系统

Ｆｉｇ．３　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｏｆ ｃａｍｅｒａ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

根据测量过程中罐内的实际温度，外部自动控

制系统通过控制外部冷热气体处理机将干燥空气制

冷及加热，使气体温度达到一定值，然后通过管道输

送至相机防护罐，同时不断将罐内空气搅拌换热后

引至罐外，实现温度平衡，使罐内温度在外部环境温

度达到±１００℃时仍保持在相机工作可承受的 ２０℃ ±
５℃的正常温度范围内。 温度控制系统如图 ３ 所示。
带有防护罐的相机在测量前需经过专业精密标定，
以此来消除石英玻璃窗口折射所带来的测量系统误

差［６］。
３．２　 相机旋转悬臂机构和自旋机构

为了解决高低温箱内测量相机的运动问题，同
时为满足相应的测量精度，可采用相机固定拍摄角

度，并通过旋转悬臂机构和自旋机构围绕天线周围

环形拍摄的方式，相机光轴与天线主轴方向（悬臂旋

转轴）夹角约为 ３５°，如图 ４ 所示。 天线热变形测量

时，固定安装在带有石英玻璃窗口的常压防护罐内

的测量相机，整体通过相机自旋转机构安装于悬臂

旋转机构上，由悬臂旋转机构带动，对下方的天线进

行 ３６０°环拍测量。 由于测量采用的 Ｍ３０ 相机视场

角为 ８４°×８４°，带上防护罐后设计测量相机离天线

口面高度约为 ２．５ｍ，相机摄站旋转半径约为 ２．１ｍ，
采用此种测量布局方式，单个摄站的拍摄范围基本上

能够覆盖整个天线。 另外，天线上典型位置处的标志

点基本上能够被所有的摄站拍摄到，这样就能够保持

良好的拍摄交会角，也能够保证获得良好的点位测量

精度。 同时，经过精密标定的带有防护罐的相机，在
每个摄站位置依靠相机旋转机构，绕相机光轴转动并

进行多角度拍摄，来完成自标定，以提高测量精度。

图 ４　 测量系统示意图

Ｆｉｇ．４　 Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ

悬臂旋转机构主要由支撑结构和悬臂机构组

成。 其中，支撑结构主要负责给悬臂旋转机构提供

稳定的支撑；而悬臂旋转机构主要负责带动相机防

护罐绕被测天线进行 ０° ～ ３６０°往返圆周转动，在转

动过程中，相机防护罐对准天线角度保持不变。 相

８５ 空间电子技术 ２０１８ 年第 ５ 期



机防护罐安装于相机自旋转机构上，相机自旋转机

构安装于悬臂旋转机构上，主要是为实现测量相机

绕相机光轴做 ０°、９０°、－９０°３ 个轴向角位置转动，每
个角位置可驻留保持。 为了保持悬臂旋转机构和相

机自旋机构在高低温环境下的正常工作运行，两套

机构中的关键部件———转台在测量过程中都进行了

温控处理，如图 ５ 所示。

图 ５　 悬臂与相机旋转机构

Ｆｉｇ．５　 Ｃａｎｔｉｌｅｖｅｒ ａｎｄ ｒｏｔａｔｉｎｇ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

在天线整个热变形测量过程中，外部自动控制

系统控制悬臂旋转机构、相机自旋转机构，并且按照

设定的参数运动。 在环形测量方式的基础上优化测

量网型，主要是对测量的布站参数进行了设计。 在

热变形自动测量过程中，当悬臂旋转机构每旋转 １０°
时，相机拍摄一次，共约 ３６ 个摄站，每个摄站内相机

绕光轴自旋转 ３ 个角度拍摄，每次测量约 １１０ 张照

片。 摄站布局示意图如图 ６ 所示。

图 ６　 摄站布局示意图

Ｆｉｇ．６　 Ｓｔａｔｉｏｎ ｐｏｓｉｔｉｏｎ

３．３　 数据传输控制系统

在相机防护罐内，相机采用电缆通过舱体法兰

上的真空穿墙插座与外部分析控制系统相连（如图

７ 所示），这样可以实现远程相机图像采集控制功

能，同时也能将所采集数据实时下传至外部分析系

统。 外部机构控制系统能自动控制冷热气发生机的

输出温度，能实现悬臂旋转机构和相机自旋机构的

自动旋转，实现整个热变形测量系统的自动化，控制

系统软件如图 ８ 所示。

图 ７　 防护罐控制插头

Ｆｉｇ．７　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｐｌｕｇ ｏｆ ｃａｎ

图 ８　 机构控制系统

Ｆｉｇ．８　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｏｆ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

４　 系统测量精度影响分析
天线热变形测量系统在常压高低温环境下进行

测量时，系统测量精度主要受以下两方面因素影响：
（１）测量网型影响；
（２）相机防护罐窗口玻璃影响。
由于被测伞状天线形状为抛物面，相机的视场

角固定，那么，采用环形自动拍摄方式时，相机距离

天线口面的远近及摄站布局不仅会直接影响天线上

各点的光线入射角，而且在当前摄站若拍摄天线对

面边缘点时，相机高度越低，光线则越倾斜，若标志

点入射角过于倾斜，会拉低点位测量精度，同时影响
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伞状天线成像的完整性。 相机过低时，单张相片就

不能拍全整个伞状天线，而能拍到边缘点的摄站只

有一部分，这样就会拉低点位测量精度。 所以，依据

相机视场角和被测天线尺寸，针对环形测量方式，设
计出合适的摄站布局和测量高度，从而改善了天线

上各标志点的光线入射角和交会角，可进一步提高

点坐标测量精度。
热变形自动测量系统采用的 ＭＰＳ 软件，在图像

拍摄和解算过程中进行了独有的自标定处理过程，

依据相机精密标定数据，可以通过最优化解算来优

化相机的内外部参数，从而减少或消除光学玻璃窗

口对测量精度的影响。
为了验证测量系统的测量精度，在自动测量系

统视场中心放置两根基准尺，并在周围布设控制场，
其中一根基准尺作为基准长度使用，另一根基准尺

作为被测长度，两根基准尺都经过干涉仪标定。 测

量结果如表 １ 所示，可以看出，该热变形测量系统的

测量精度优于 ０．０２０ｍｍ。

表 １　 系统测量精度（单位：ｍｍ）
Ｔａｂｌｅ １　 Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ａｃｃｕｒａｃｙ（Ｕｎｉｔ：ｍｍ）

序号 理论值 测量值 １ 测量值 ２ 测量值 ３ 测量值 ４ 测量值 ５
１ ８０１．９３３ ８０１．９４２ ８０１．９４４ ８０１．９４３ ８０１．９４ ８０１．９３９
２ ８０２．２３３ ８０２．２３４ ８０２．２３８ ８０２．２３４ ８０２．２３７ ８０２．２３４
３ ８０１．６３６ ８０１．６３４ ８０１．６３８ ８０１．６３７ ８０１．６３２ ８０１．６３２
４ ８０２．１０７ ８０２．１０９ ８０２．１１２ ８０２．１０２ ８０２．１０８ ８０２．１０６

偏差 １ 偏差 ２ 偏差 ３ 偏差 ４ 偏差 ５ 均值

０．００９ ０．０１１ ０．０１ ０．００７ ０．００６ ０．００９
０．００１ ０．００５ ０．００１ ０．００４ ０．００１ ０．００２
－０．００２ ０．００２ ０．００１ －０．００４ －０．００４ －０．００１
０．００２ ０．００５ －０．００５ ０．００１ －０．００１ ０．０００

５　 测量结果及分析
热变形测量系统通过测量相机获得的各工况照

片，经数据传输系统实时导入专用摄影测量软件进

行坐标解算，以此进行天线热变形量分析计算。
５．１　 坐标解算

用专用软件 ＭＰＳ 对各工况拍摄像片进行扫描，
识别出编码标志；利用具有相同点号的编码标志进

行匹配，并通过后方交会将像片统一到摄影测量坐

标系下，同时得到每张像片的外方位元素；再根据像

片的外方位元素，利用核线匹配原理对单点标志进

行同名点匹配；最后，采用光束法平差技术，对相机

的内外方位元素和空间点坐标一起进行计算，提取

出在测量坐标系下的点坐标［７］。
５．２　 结果分析

根据 ６．１ 节中天线上测量点坐标解算方法，可
以计算出在各个工况下每个标志点的坐标。 以常温

状态下测量结果为基准，以天线上所有单点为公共

点，将各工况测量坐标下的结果通过公共点转换，将
坐标系与基准的坐标系统一，比较各个单点在三轴

方向及总体的位移量，所有单点位移量的均方根值

（ＲＭＳ）即为各工况下天线相对基准的变形量。 表 ２
为在高温和低温工况下伞状天线的热变形量，图 ９
为两工况下天线热变形量云图。

表 ２　 天线热变形量（单位：ｍｍ）
Ｔａｂｌｅ ２　 Ｔｈｅｒｍａｌ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ａｎｔｅｎｎａ（Ｕｎｉｔ：ｍｍ）

工况 常温 高温 ８０℃ 低温－６５℃
天线热变形（ＲＭＳ） ０ ０．１１ ０．２４

（ａ）高温 ８０℃ 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）低温－６５℃
图 ９　 天线热变形量分析

Ｆｉｇ．９　 Ｔｈｅｒｍａｌ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｏｆ ａｎｔｅｎｎａ
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６　 结论
本文基于数字摄影测量原理，结合专研的高低

温防护设备、自动旋转系统及数据传输系统，设计研

制了热变形自动测量系统，实现了对伞状天线进行

高低温热变形测量的自动化、灵活性和高精度。 同

时，通过对测量网型的优化设计和测量相机的精密

标定，能够实现 ５ｍ 以下天线产品在常压－１００℃ ～
１００℃温度范围内 ２０μｍ 的高精度测试需求，并可以

作为高精度航天产品天线进行热变形测量的重要手

段，成功地解决了在常压宽范围高低温环境下进行

星载天线热变形测量的技术难题。 其相比于国外真

空环境测量，在成本和效率方面具有极大的优势。
同时，测量环境温度范围对标真空环境，系统热变形

测量能力均显现出了其优越性，并已在通信、导航、
中继等多个卫星天线分系统热变形测量中发挥了重

要作用。 后续研究团队将在当前的基础上继续攻

关，进一步扩大系统的测量温度范围，争取尽快具备

－１５０℃ ～１５０℃以内天线产品热变形测试的能力，为
相关高精度天线产品和其他大型结构进行热变形测

量提供有力保障。
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基于加权最小二乘的星间数据
高精度压缩算法①

王登峰，陈素芳，刘　 玄，钟兴旺
（中国空间技术研究院西安分院，西安　 ７１００００）

　 　 摘　 要：星间双单程测距技术（ＤＯＷＲ）是保证 ＫＢＲ 测量精度最主要的手段。 ＫＢＲ 星间原始相位测量量作为

ＤＯＷＲ 的输入数据，其精度对实现星间微米级测距具有重要意义。 重力卫星将星上原始相位测量数据下传至地面，
在地面进行测距、测速解算。 为了解决卫星星地数据传输量大和数传带宽受限的矛盾，并确保下传至地面的原始测

量数据精度不损失，文章提出利用分段加权叠加最小二乘拟合算法，对星上测量信息进行拟合压缩下传的方法；并
利用该方法，对研发的 ＫＢＲ 地面试验系统中实测的相位信息进行分析，结果表明，文中提出的算法压缩比为 １５．６ ∶
１，压缩精度对测距的影响小于 ０．０１μｍ 量级，对测速的影响小于 ０．０１μｍ ／ ｓ 量级，该量级的误差对于整个系统微米级

测距的影响可忽略。 研究成果对我国重力探测卫星 ＫＢＲ 系统实现高精度的数据压缩及星地间大数据量的压缩传

输具有重要意义。
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０　 引言
利用卫星对地球重力场进行测量具有划时代的

意义，是当今大地测量领域的研究前沿和关注热点

之一。 ＫＢＲ 作为重力卫星的关键科学设备，也是低

低星星跟踪技术模式中重力测量所必须的关键技

术。 ＫＢＲ 系统的高精度测量主要是由双单程测量

体制 ＤＯＷＲ 来保证的。 我国已经启动了地球重力

场探测计划，相关科研机构和学者对 ＫＢＲ 做了较为

深入的研究［１－４］。 文章从 ＫＢＲ 的测量原理出发，根
据工程实际需求，研究了利用分段加权叠加最小二

乘拟合压缩算法，通过对在轨相位测量数据进行压

缩，星地传输过程中传输压缩参数，然后在地面通过

压缩参数对数据进行恢复的方法，提出了完整的星

上数据压缩算法。 研发了一套 ＫＢＲ 地面试验系统，
利用系统实测数据，对压缩算法进行了分析验证，验
证结果表明该算法对实际工程设计具有重要意义。

星上数据压缩技术是伴随着对地观测卫星发展

起来的。 为了缓解海量观测数据对星地数传系统造

成的巨大压力，将常见的压缩算法用于处理图像数

据，包括各种数据编码压缩、小波变换压缩及其各种

组合改进算法。 不同算法在压缩比与数据压缩精度

及算法实现复杂度之间各有优劣［５］，且算法多用于

图像数据的处理。 ＫＢＲ 系统传输的相位数据是一

种连续的规律性数据，为了保证实现星间微米级测

距，对相位测量值的精度要求极高。 数据编码压缩

算法的硬件实现相对简单，但数据压缩比较低；小波

变换可以实现高压缩比压缩，但其硬件实现复杂，且
在压缩比高时，会损失精度。 上述两者均不能很好

地满足 ＫＢＲ 测量数据高压缩比且高精度的压缩要

求。 而最小二乘拟合算法作为一种数学优化技术，
通过最小化误差的平方和，使得这些拟合的数据与

实际数据之间残差的平方和最小，因而更符合数据

特性，而且算法实现简单，复杂度低，可以实现在高

压缩比条件下的高精度压缩。

１　 重力卫星星间测量原理
如图 １ 所示，ＤＯＷＲ 的测量原理［２］为：卫星 １ 和

卫星 ２ 向对方发射连续的单频载波信号，每颗卫星

记录接收信号相对于本地发射信号的相位变化，并
按照一定的采样频率（１０Ｓａ ／ ｓ）同步提取相位值后传

到地面，地面对两颗卫星的单程相位观测值求和并

进行误差校正处理后，得到双向单程距离。

图 １　 ＤＯＷＲ 的测量原理

Ｆｉｇ．１　 Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｆ ＤＯＷＲ

设在指定标称时刻 ｔ，两颗卫星间的单程载波相

位测量值分别为 φ２
１（ ｔ＋Δｔ１）和 φ１

２（ ｔ＋Δｔ２），则双单向

测距相位观测量 θ（ ｔ）为：
θ（ ｔ） ＝ φ２

１（ ｔ ＋ Δｔ１） ＋ φ１
２（ ｔ ＋ Δｔ２） （１）

　 　 星间有偏距离可以通过公式（２）计算得到，其
中，ｆ１，ｆ２ 为两星的载波频率，ｃ 为光速，具体推导过

程见参考文献［２］。

Ｒ（ ｔ） ＝ ｃ∗θ（ ｔ）
ｆ１ ＋ ｆ２

（２）

　 　 由上面分析可知，每颗卫星测量的相位信息需

要传输至地面，再在地面进行双向单程测距解算。
如此，在 １０Ｈｚ 的采样频率下，仅 ＫＢＲ 原始相位观测

量一项即产生 １４Ｍｂｉｔ 数据 ／天；而利用重力卫星反

演地球重力场，需要连续一个月的数据，加上其他测

试数据，如此大的数据传输量对星地间的数据传输

带来巨大压力，可想而知，星上数据压缩处理必不可

少。

２　 最小二乘拟合压缩算法
为了解决上述问题，提出一种基于最小二乘拟

合算法的数据压缩算法。 这种算法对数据进行压缩

下传，在地面接收到压缩数据后，利用相应的解压缩

算法，对原始数据进行解压缩，恢复出原始数据后，
再进行测距、测速解算。 与经典压缩算法相比，所提

算法过程简单、易实现、精度高、且压缩率高。
２．１　 最小二乘拟合算法

最小二乘法是一种数学优化技术，通过最小化

误差的平方和寻找数据的最佳函数匹配。 利用最小

二乘法可以简单求出未知数据，并使得这些求得的

数据与实际数据之间残差的平方和最小。
利用最小二乘原理［６，７］ 进行数据拟合的估计公

式如式（３）所示：
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Ａ·Ｐ ＝ Ｒ ＋ δ （３）
其中，Ａ 为已知的观测矩阵，Ｐ 为待求得估计系数，Ｒ
为已知的观测序列（相位观测值），δ 为拟合残差；

Ｒ ＝ ［Ｒ１，Ｒ２，…，ＲＮ］ Ｔ （４）
　 　 根据最小二乘拟合算法原理，使 Ｊ ＝‖ＡＰ － Ｒ
‖２ 取值最小；根据矩阵相关知识，

Ｊ ＝ ‖ＡＰ － Ｒ‖２ ＝ （Ｒ － ＡＰ） Ｔ（Ｒ － ＡＰ） （５）
　 　 使 Ｊ 最小时，

􀆟Ｊ
􀆟Ｐ

＝ － ２ＡＴＲ ＋ ２ＡＴＡＰ ＝ ０ （６）

　 　 得到估计系数为：
Ｐ ＝ （ＡＴＡ） －１ＡＴＲ （７）

　 　 在数据恢复时，根据已知的拟合系数 Ｐ 和观测

矩阵 Ａ，得到原始数据的估计值，即恢复出的观测值

为：
Ｒ＾ ＝ ＡＰ （８）

　 　 根据公式（３） ～ （７），将已知的观测序列 Ｒ 利用

观测矩阵进行拟合，数据拟合后进行传输时，仅需要

对拟合计算得到的估计系数 Ｐ 进行传输即可；地面

处理时，再根据拟合系数 Ｐ 和观测矩阵 Ａ，利用公式

（８），将原始数据进行恢复。
为了保证地面接收到压缩数据的正确性，在星

上数据进行压缩完成后，计算出压缩数据的残差，将
残差和估计系数一起下传。 如此，在接收到压缩参

数进行解压缩时，可以对压缩精度进行判断，若压缩

精度异常，则选择重新下传，以避免压缩异常或者数

据异常造成地面解算错误。 拟合残差为：

δ ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ ＝ １
（Ｘ ｉ － Ｘ

－

ｉ） ２ （９）

其中，Ｘ ｉ ＝Ｒ ｉ－Ｒ
＾
ｉ 为原始数据值和通过解压缩后恢复

出的数据差值，Ｎ 为每组拟合的点数。
２．２　 分段加权叠加

利用最小二乘拟合算法，可以将相位数据按照

数据压缩顺序进行恢复。 在保证数据恢复精度的同

时，还要保证各分段点的边界条件和平滑，即保证数

据在上一段数据的终点值等于下一段数据的起始

值，确保恢复数据边界点处一阶导数连续，保证曲线

的平滑。 为了解决分段点处的连续性，一般将拟合

数据进行重叠处理，即在拟合时，上一段数据与下一

段数据重叠一定的点数；在恢复时，利用加权函数对

重叠部分数据进行加权叠加处理，得到连续平滑的

恢复数据［８］。

选择加权函数要保证前一段数据的加权值由 １
渐变到 ０，后一段数据的加权值由 ０ 渐变到 １［８］，而
且两段加权函数值的和应该始终为 １。 本文中选取

正弦函数作为加权函数，具体方程为：

ｋｋ１ ＝ １
２

－ １
２
ｓｉｎ（ ｉ

∗ｐｉ
Ｍ

－ ｐｉ
２
） （１０）

ｋｋ２ ＝ １
２

＋ １
２
ｓｉｎ（ ｉ

∗ｐｉ
Ｍ

－ ｐｉ
２
） （１１）

　 　 将重叠数据恢复出原始数据的计算方程为：
Ｔｉ ＝ ａ１∗ｋｋ１ ＋ ｂ１∗ｋｋ２ （１２）

　 　 其中，ｋｋ１、ｋｋ２ 为连续两段数据的加权函数，ｉ ＝
０，１…Ｍ，Ｍ 为重叠处理的点数，ａ１ 为上一段数据的

重叠部分数据，ａ２ 为下一段数据的重叠部分数据，Ｔｉ

为恢复出的重叠部分数据。
２．３　 相位测量值的分段加权叠加最小二乘拟合压

缩

通过对 ＤＯＷＲ 和最小二乘拟合算法的分析，本
节以相位测量数据为例，给出利用最小二乘拟合算

法进行相位测量值的压缩和解压缩流程；并根据重

力卫星在轨运行的最大工况进行分析，给出算法中

压缩参数的选择。
２．３．１　 数据压缩流程

利用最小二乘拟合算法进行数据压缩的过程如

下：
（１）选取观测矩阵 Ａ，利用 Ｍａｔｌａｂ 仿真计算，得

到 Ｂ＝（ＡＴＡ） －１ＡＴ，将矩阵 Ａ 和矩阵 Ｂ 作为固定值，
在软件中进行存储；

（２）读取分段相位数据，按照顺序读取需要拟

合的相位测量值 Ｒ＝［Ｒ１，Ｒ２，…，ＲＮ］ Ｔ；
（３）计算估计参数 Ｐ＝（ＡＴＡ） －１ＡＴＲ＝ＢＲ；
（４）相位估计值实时恢复，利用 Ｒ＾ ＝ ＡＰ，得到拟

合恢复的相位测量值，将拟合恢复的相位测量值与

相位原始值计算出拟合残差；
（５）数据拟合完毕后，将得到的估计参数与残

差信息进行打包下传。
２．３．２　 数据解压缩流程

数据解压缩过程如下：
（１）利用公式 Ｒ＾ ＝ＡＰ，由观测矩阵 Ａ 和下传的估

计系数 Ｐ 进行相位数据解压缩，得到包含重叠数据

的相位测量值的恢复值；
（２）利用公式（１２）对重叠数据进行加权计算，

得到重叠部分的恢复数据，与未重叠部分组成整体
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恢复数据；
（３）利用恢复的相位数据进行后续测距、测速

等解算。
根据上述压缩和解压缩算法流程，星上相位数

据压缩过程及地面数据解压缩过程均用到相同的观

测矩阵 Ａ，而且解压缩过程中仅用到了矩阵 Ａ 和估

计参数 Ｐ，所以，在星上和地面约定相同的矩阵 Ａ
后，在数据传输过程中，仅需要传输估计参数 Ｐ 即可

得到解压缩的数据。 为了评价数据压缩精度，在传

输过程中增加了压缩残差，因此，星地数据传输格式

为［估计系数 Ｐ，压缩残差］。
２．３．３　 数据压缩参数选择

根据上述压缩和解压缩算法流程，在整个算法

中，观测矩阵 Ａ、每段压缩数据量 Ｎ 和重叠加权数据

量 Ｍ 为可变量，其中，观测矩阵 Ａ 的选择与数据压

缩的阶数及估计参数 Ｐ 的个数相关；每段压缩数据

量 Ｎ 和重叠加权数据量 Ｍ 的选择决定了整个数据

压缩的压缩比，并且与数据压缩精度相关。
（１）分段压缩数据量 Ｎ 的选择

在 ＫＢＲ 测量过程中，相位数据为 １０Ｓａ ／ ｓ（ Ｓａ ／ ｓ
表示每秒采样数据为 １０ 个），实时测量中数据量很

大。 为了保证每个测量数据的精度，对相位数据采

用分段压缩。 这样做既可提高压缩精度，又可避免

单个异常点对所有数据造成影响。 仿真结果表明，
每段压缩数据量 Ｎ 越大，数据压缩精度就越差，但是

整体压缩比越高。 为了满足整个系统中对相位数据

精度的要求，在保证精度的基础上，选择较大的 Ｎ，
以提高压缩率。 通过对实测数据及最大工况数据的

仿真分析，Ｎ 选取 １００ 较为合适。
（２）观测矩阵 Ａ 的选择

根据实测 ＧＲＡＣＥ 星间运动规律，星间距离变化

呈现正弦变化特性；又根据相位与运动速度之间的

关系，得到的测量相位也为正弦运动规律。 在此运

动规律下，通过 Ｍａｔｌａｂ 仿真分析，２ 阶拟合不能完全

消除运动中的正弦特性，而 ３ 阶拟合可以消除该特

性。 随着拟合阶数的增加，拟合精度并没有明显改

善，反而会增加计算复杂度，降低压缩比。 因此，相
位数据拟合阶数选择为 ３ 阶。 结合上面分析，Ｎ 为

１００，则矩阵 Ａ 选择如下：

Ａ ＝

１ １ １ … １
ｔ１ ｔ２ ｔ３ … ｔ１００

０．５ｔ２１ ０．５ｔ２２ ０．５ｔ２３ … ０．５ｔ１００ ２

ｔ３１ ／ ３ ｔ３２ ／ ３ ｔ３３ ／ ３ … ｔ１００ ３ ／ ３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

Ｔ

４×１００

（１３）
　 　 在重力卫星设计中，相位数据采样间隔为 ０．１ｓ，
所以，ｔ１，ｔ２，…，ｔ１００取值按照数据采样间隔，为 ０，０．１，
…９．９；将 ｔ１，ｔ２，…ｔ１００带入矩阵 Ａ 公式，得到矩阵 Ａ
的具体数值为：

Ａ ＝

１ １ １ … １
０ ０．１ ０．２ … ９．９
０ ０．００５ ０．０２ … ４９．００５
０ ０．０００３３ ０．００２７ … ３２３．４３３

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

Ｔ

４×１００

（１４）
　 　 由算法可知，数据压缩后，每 １００ 点的相位数据

得到的压缩估计参数 Ｐ 为 ４ 个，压缩残差 １ 个，由
此，可极大地减少数据的传输量。

（３）重叠加权数据量 Ｍ 的选择

对数据进行重叠处理，是为了保证数据在分段

点的连续；重叠点数越多，恢复数据越平滑。 但是，
随着重叠点数的增加，数据压缩比呈线性下降。 另

外，数据重叠点数会对数据压缩精度带来影响，随着

重叠点数的增加，需要利用加权算法计算的点数也

随之增加，而精度却下降。 结合实测数据仿真结果，
本文选取 Ｍ 为 １０ 即可满足要求。

３　 数据拟合压缩对测量精度影响评估
３．１　 ＫＢＲ 试验系统简介

为了验证利用压缩算法的有效性，参考 ＧＲＡＣＥ
的 ＫＢＲ 设计方案，研制了 ＫＢＲ 设备并组成地面试

验系统，如图 ２ 所示。

图 ２　 ＫＢＲ 试验系统框图

Ｆｉｇ．２　 Ｂｌｏｃｋ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＫＢＲ

该系统主要由 Ｋ ／ Ｋａ 波段天线、ＧＮＳＳ 天线、微
波收发设备、ＵＳＯ 以及信号处理单元组成。 数字信
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号处理单元用于获取 ＫＢＲ 系统单向相位测量值，同
时捕获跟踪 ＧＮＳＳ 导航信号，产生伪距测量值。 将

ＫＢＲ 的测量值打包发送至专用测试设备，以备后续

数据处理。
３．２　 仿真结果

３．２．１　 分段加权叠加算法评估

根据前节对于最小二乘拟合算法和分段加权叠

加算法的介绍，在利用最小二乘拟合算法对数据进

行分段拟合时，恢复出的数据会出现一阶导数不连

续，从而对系统后续数据处理产生影响。 为了得到

一阶导数连续的数据，将数据进行叠加拟合，再利用

公式（８） ～ （１０）进行解压缩计算。 为了验证该方法

的可行性，对实测数据进行仿真分析，结果如图 ３ 所

示。

图 ３　 分段加权叠加后得到的相位拟合结果

Ｆｉｇ．３　 Ｐｈａｓｅ ｆｉｔｔｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔ ａｆｔｅｒ Ｐｉｅｃｅｗｉｓｅ⁃Ｗｉｇｈｔｅｄ ｓｔａｃｋｉｎｇ

如图 ３ 所示，仿真了不进行数据重叠和数据重

叠点数为 １０ 点时的相位数据恢复结果。 从图中的

相位测量值一阶导数可以看出，数据不重叠时，在前

一段数据与后一段数据的连接处 （第 １００、２００…
点），一阶导数不连续；而经过 １０ 点重叠叠加之后，
可以得到一阶导数连续的数据值，这就消除了数据

一阶导数不连续给系统测量所带来的影响。
３．２．２　 压缩算法对测量精度影响评估

根据 ＫＢＲ 测量原理，相位值下传至地面主要是

为了后续测距、测速的计算。 为了验证拟合算法对

测距、测速精度的影响，将原始相位数据与拟合后恢

复的相位数据分别进行 ＤＯＷＲ 双单向测距比对，得
到压缩算法前后的测距、测速结果，如图 ４、图 ５ 所

示。

图 ４　 压缩算法前后测距精度

Ｆｉｇ．４　 Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｏｆ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ
ａｆｔｅｒ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

压缩前后测距比对：由图 ４ 所示，当相位数据不

进行压缩而直接进行双向比对时，测距误差标准差

为 １．２９２５μｍ；将相位数据经拟合算法压缩后，再利

用解压缩算法，恢复出相位信息，对恢复的相位信息

进行双 向 比 对， 得 到 的 测 距 误 差 标 准 差 为 １．
２８７８μｍ，压缩前后变化为 ０．００４７μｍ，这对系统微米

级的测距精度影响可忽略不计。

图 ５　 压缩算法前后测速精度

Ｆｉｇ．５　 Ｓｐｅｅｄ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ａｃｃｕｒａｃｙ ｂｅｆｏｒｅ ａｎｄ ａｆｔｅｒ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

压缩前后测速比对：由图 ５ 所示，压缩前原始的

测速结果，测速误差标准差为 ０．１６４２１μｍ ／ ｓ；相位测

量值经过压缩算法，再经解压缩后，进行双向比对，
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得到的测速误差标准差为 ０．１６２９５μｍ ／ ｓ，压缩前后

变化为 ０．００１３μｍ ／ ｓ，对系统的影响可忽略不计。

４　 结论
针对重力卫星 ＫＢＲ 系统的相位测量值在星地

间传输过程中传输量大及数据带宽受限的矛盾，提
出了基于分段加权叠加的最小二乘拟合数据压缩传

输方法。 通过仿真分析和实际验证，证明了该算法

的可行性，在工程实现上具有重要意义。 另外，本算

法还具有以下特点：
（１）将复杂的数据压缩问题转化为简单的数据

矩阵运算，且算法压缩比高，可以高精度地恢复出原

始数据，压缩对系统的高精度测量所产生的影响可

忽略不计。
（２）利用分段加权的方法，有效解决了最小二

乘拟合中数据在分段点一阶导数不连续的问题。
（３）根据不同数据特点和精度要求，该算法可

改变观测矩阵并动态调整分段压缩长度，对类似的

数据压缩具有一定的普适性。
（４）在算法确定后，分段压缩数据长度亦随之

确定；在压缩过程中，若剩余数据量小于分段长度，
则算法将无法对该部分剩余数据进行压缩。 因此，
如何在确定的算法条件下，对小于压缩长度的数据

进行有效压缩和恢复，值得在算法的后续研究中加

以改进。
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基于鲁棒估计的捕获段面目标图像处理①

张存读，赵建辉，李　 帆
（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京　 １００１９１）

　 　 摘　 要：深空探测捕获段导航图像为含轮廓面目标图像，目标质心与光心并不重合，传统加权质心方法无法有

效提取目标视线。 文章通过最小平方中值法对提取的面目标导航图像真实边缘轮廓进行椭圆鲁棒拟合，该方法能

够有效估计出目标中心视线，同时能够抑制由于目标表面坑洞等纹理特征引起的误差，对伪边缘、拍摄噪声均不敏

感。 最后，通过大量仿真与真实图像处理，对算法进行验证。 结果表明，用文中方法估计的目标中心投影点坐标精

度优于 ０．１ 个像素，视线误差优于 １×１０－４ ｒａｄ，方法具有极高的鲁棒性，对捕获段图像处理有一定的参考价值。
关键词：深空探测；面目标；椭圆拟合；鲁棒估计
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ｃａｎｎｏｔ ｅｘｔｒａｃｔ ｔｈｅ ｌｉｎｅ ｏｆ ｓｉｇｈｔ ｏｆ ｔａｒｇｅｔ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ． Ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ， ｔｈｅ ｅｌｌｉｐｔｉｃａｌ ｒｏｂｕｓｔ ｆｉｔｔｉｎｇ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｔｒａｃｔｅｄ ｔｒｕｅ ｅｄｇｅ ｃｏｎ⁃
ｔｏｕｒ ｏｆ ｔｈｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｉｍａｇｅ ｉｓ ｐｅｒｆｏｒｍｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｌｅａｓｔ ｓｑｕａｒｅｓ ｍｅｄｉａｎ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｉｔ ｃａｎ ｅｓｔｉｍａｔｅ ｔｈｅ ｌｉｎｅ ｏｆ ｓｉｇｈｔ ｏｆ ｔｈｅ ｔａｒ⁃
ｇｅｔ ｗｉｔｈ ｈｉｇｈ ａｃｃｕｒａｃｙ． Ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｃｏｍｐｌｉｃａｔｅ ｔｅｘｔｕｒｅ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ， ｓｕｃｈ ａｓ ｓｕｒｆａｃｅ ｈｏｌｅｓ ｏｆ ｔａｒｇｅｔ， ｉｓ ｓｕｐｐｒｅｓｓｅｄ
ａｎｄ ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ａｐｐｒｏａｃｈ ｉｓ ｎｏｔ ｓｅｎｓｉｔｉｖｅ ｔｏ ｎｏｉｓｅ ａｎｄ ｆａｌｓｅ ｅｄｇｅ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ｗｉｔｈ ａ ｌａｒｇｅ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｉｍａｇｅｓ ａｎｄ
ｒｅａｌ ｉｍａｇｅｓ ａｒｅ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｅｘｔｒａｃｔｅｄ ｃｅｎｔｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｅｌｌｉｐｓｅ ｂｙ ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ ｒｅａｃｈ ０．
１ ｐｉｘｅｌ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｅｒｒｏｒ ｌｉｎｅ ｏｆ ｓｉｇｈｔ ｉｓ ｂｅｔｔｅｒ ｔｈａｎ １×１０－４ ｒａｄ． Ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｍｅｔｈｏｄ ｈａｓ ｇｏｏｄ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ ａｎｄ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ⁃
ｎｅｓｓ ｗｈｉｃｈ ．ｈａｓ ｃｅｒｔａｉｎ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｖａｌｕｅ ｆｏｒ ｉｍａｇｅ ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ ｄｕｒｉｎｇ ｃａｐｔｕｒｅ ｓｔａｇｅ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ：Ｄｅｅｐｓｐａｃｅ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ；Ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｏｂｊｅｃｔ ｉｍａｇｅ；Ｅｌｌｉｐｓｅ ｆｉｔｔｉｎｇ；Ｒｏｂｕｓｔ ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

０　 引言
深空光学导航是当前深空探测自主组合导航方

式中的一种重要导航方式。 可在巡航段、捕获段、着
陆段、小行星飞越时进行导航［１，１７］。 在捕获段导航

时，导航目标由点状圆斑图像扩展为面目标图像，而

且当目标光心与质心不再重合时，这就需要用新的

方法寻找目标的质心。 由于目标由远及近成像，并
会经历无清晰轮廓小目标，其中包含全部清晰轮廓、
部分轮廓的情况［２］。 同时，目标表面存在岩石、坑
洞、沟壑等特征以及背光面伪边缘的存在，都会使得

８６
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捕获段图像处理方法较为复杂。
目前，随着深空探测的发展，国内外已提出不少

针对捕获段导航图像的处理方法。 在“深空 １ 号”图
像处理中，对于未知的面目标则采用先求解目标的

光学中心，再计算光学中心与目标质心的偏移量 。
当未知目标形状与椭球越近，偏移量误差越小［３， ４］。
若面目标近似为三轴椭球，其在像面的投影为椭圆

形。 文献［５， ６］提出了一种可在轨处理面目标图像

的拟合算法。 该拟合算法首先对图像进行预处理，
并且通过太阳方向确定真实边缘，然后进行鲁棒拟

合估计椭圆参数，最后通过椭圆参数估计目标中心

视线。 文章后面提出了利用 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ 分解采用非迭

代的方式确定目标视线，进而进行光学导航［７］。 文

献［８］则通过计算光照方向 ｎ 与边缘位置梯度向量

ｇ 的夹角小于 ９０°来确定真实边缘点，然后，分别利

用最小二乘法和 Ｌｅｖｅｎｂｅｒｇ⁃Ｍａｒｑｕａｒｄｔ 算法对天体轮

廓进行拟合。 文献［９］提出将 ３ 个相邻像素点灰度

值超过给定阈值作为目标边缘，以消除 １ ～ ２ 个噪声

像素引起的误判。 在进行参数椭圆参数估计时，文
献［１０， １１］提出了一种数值稳定的且直接可以用最

小二乘法拟合方法估计的椭圆参数。
针对捕获段图像导航信息提取问题，本文提出

了基于自适应 ＲＡＮＳＡＣ 算法和最小平方中值的鲁

棒估计方法，该方法通过对导航图像进行预处理、有
效边缘提取及鲁棒拟合估计，利用仿真图像和真实

图像进行有效性验证，证明了提取方法满足深空探

测要求。

１　 面目标图像边缘提取
１．１　 面目标图像预处理

当捕获段面目标图像受到深空复杂环境噪声干

扰时，需要进行图像预处理，以改善图像效果，使之

适应后续边缘提取。 其基本思想是，增强感兴趣区

域的信噪比，抑制不感兴趣的区域。 首先，从双向反

射理论对面目标仿真［１２］ 的探讨中得到如图 １ 所示

的图像，其中（ａ）、（ｂ）为真实图像［１３］，大小为 ４００×
３００；（ｃ）、（ｄ）为仿真图像，（ｄ）为添加表面纹理的结

果，大小为 １０２４×１０２４。 仿真图像的作用是已知仿

真参数，能够对算法进行定量分析和验证。

　 （ａ） 真实图像 １　 　 　 　 　 　 （ｂ） 真实图像 ２　 　 　 　 　 　 　 （ｃ） 仿真图像 １　 　 　 　 　 　 （ｄ） 含纹理仿真图像 ２
图 １　 捕获段面目标图像

Ｆｉｇ．１　 Ｉｍａｇｅｓ ｏｆ Ｔｈｅ Ｅｘｔｅｎｄ ｏｂｊｅｃｔｓ ｄｕｒｉｎｇ ｃａｐｔｕｒｅ ｓｔａｇｅ

　 　 由于图像本身存在背景噪声，所以，先对图像进

行阈值分割，以用于去除大量背景噪声；然后利用图

像闭操作［１４］，将一些局部靠近的点连在一起，同时

去除毛刺。 在实际拍摄图像的过程中，可能存在背

景恒星或者噪声较强部分仍留在阈值分割图像中的

情况，从而使得面目标检测出现误判。 由于面目标

面积一般大于 ２０ 个像素［２］，所以将前述处理后图像

中连通域小于 ２０ 的部分去掉，以确定是否存在面目

标，最后选出图像中连通域最大的一个作为最后处

理的面目标。 以图 １（ｄ）为例，图（２）分别为阈值分

割、图像闭操作、去除面积小于 ２０、选取最大面积连

通域的结果，可以看出，图 ２（ｄ）作为预处理最终结

果，其真实边缘明显，伪边缘形状复杂，为后续有效

边缘提取带来许多方便。
１．２　 有效边缘检测

边缘检测可以通过求解图像一阶梯度找到梯度

最大值，或者对图像进行二阶求导，找到导数过零点

像素。 边缘检测必须满足两个要求：一是能够有效

抑制噪声，减少由噪声引起的边缘产生；二是尽量准

确地定位边缘像素位置。 一般，抑制噪声和精确边

缘是很难同时满足的，因为边缘是通过高频信息，例
如梯度极值来进行检测的，而高频段包含大量噪声。
若提高边缘检测敏感度，同时也提高了对噪声的敏
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感性。 以下通过 ｃａｎｎｙ 算子［１５］ 来获取图像边缘，其
主要包含 ４ 个步骤：（１）用高斯滤波器平滑图像；
（２）用一阶偏导数的有限差分来计算梯度幅值和方

向；（３）寻找梯度幅值极大值；（４）用双阈值法检测

和连接边缘。

　 　 　 （ａ） 阈值分割　 　 　 　 　 　 （ｂ） 图像闭操作　 　 　 　 　 （ｃ） 去除面积小于 ２０　 　 　 　 （ｄ） 选取最大面积连通域

图 ２　 预处理后图像

Ｆｉｇ．２　 Ｔｈｅ Ｐｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｄ Ｉｍａｇｅｓ

　 　 二维高斯滤波分布可表示为：

Ｇ（ｘ，ｙ） ＝ １
２πσ２ｅ

－ｘ
２＋ｙ２

２σ２ （１）

其中　 （ｘ，ｙ）为连续坐标，σ 为高斯分布标准差。 将

其与原始图像卷积，得到经过平滑后的图像，高频噪

声被有效抑制，减少了误边缘的产生。 然后，利用如

下一阶有限差分算子来获取平滑图像在 ｘ 和 ｙ 方向

上的梯度：

Ｓｘ ＝
－ １ １
－ １ １

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ，Ｓｙ ＝

１ １
－ １ － １

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú （２）

　 　 上述差分算子可通过图像的二维矩阵直接计

算，如下式所示：
Ｐ（ ｉ，ｊ） ＝ ［ ｆ（ ｉ ＋ １，ｊ） － ｆ（ ｉ，ｊ） ＋ ｆ（ ｉ ＋ １，ｊ ＋ １） － ｆ（ ｉ，ｊ ＋ １）］ ／ ２

Ｑ（ ｉ，ｊ） ＝ ［ ｆ（ ｉ，ｊ） － ｆ（ ｉ，ｊ ＋ １） ＋ ｆ（ ｉ ＋ １，ｊ） － ｆ（ ｉ ＋ １，ｊ ＋ １）］ ／ ２

（３）
其中，ｆ（ ｉ，ｊ）是图像中坐标为（ ｉ，ｊ）处的灰度，Ｐ（ ｉ，ｊ）
为 ｘ 方向幅值，Ｑ（ ｉ，ｊ）为 ｙ 方向幅值。

通过式（４）计算每个像素点梯度的幅值 Ｍ 和方

向 θ：

Ｍ（ ｉ，ｊ） ＝ Ｐ（ ｉ，ｊ） ２ ＋ Ｑ（ ｉ，ｊ） ２

θ（ ｉ，ｊ） ＝ ａｒｃｔａｎ（Ｑ（ ｉ，ｊ） ／ Ｐ（ ｉ，ｊ）） （４）
　 　 需要注意的是，此处计算出的像素点梯度方向

θ，将作为后续真实边缘鉴别的像素点方向向量。 得

到梯度图像后，需要找到梯度局部极值作为图像可

能的边缘点。 其找寻原则是对每一个像素点，沿着

其梯度方向，比较其梯度幅值与前后两个点的幅值

大小，若大于前后两个点，则保留，若小于任何一点，

则将对应像素点置 ０。 如图 ３ 所示，将梯度方向由

图像虚线分为大的 ８ 个方向，假设像素点（ ｉ，ｊ）梯度

方向在大方向 １ 或者（１）范围内，且夹角为 θ，则像

素点幅值 Ｍ（ ｉ，ｊ）需要与对应的前后两点梯度值插

值，即
Ｍ前 ＝ Ｍ（ ｉ ＋ １，ｊ） ＋ ａｂｓ（ｔａｎθ） × （Ｍ（ ｉ ＋ １，ｊ － １） － Ｍ（ ｉ ＋ １，ｊ））

Ｍ后 ＝ Ｍ（ ｉ － １，ｊ） ＋ ａｂｓ（ｔａｎθ） × （Ｍ（ ｉ － １，ｊ ＋ １） － Ｍ（ ｉ － １，ｊ））

（５）
　 　 大于这两个幅值则保留，其他 ６ 个方向计算与

此类似。

3 2
4 1

( )1
( )2 ( )3

( )4

( , )i j
θ

M!

M"

( )i j-1, -1 ( )i�j, -1 ( + )i j1, -1

( + )i j1,( ),ji-1

( +�)i j-1, 1 ( )i�j, +1 ( + +�)i j1, 1

图 ３　 梯度幅值局部最大值检测

Ｆｉｇ．３　 Ｌｏｃａｌ Ｍａｘｉｍｕｍ Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｔｈｅ
Ｇｒａｄｉｅｎｔ Ｍａｇｎｉｔｕｄｅ

最后，利用双阈值算法检测有效边缘。 在通过

找寻梯度局部极值点的结果时，发现仍然存在大量

的伪边缘。 这时，我们可以指定一个低阈值和高阈

值，大于高阈值的像素梯度值 Ａ，则可以肯定为图像

边缘，为边缘的粗轮廓；而大于低阈值的像素梯度值
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Ｂ，则包含所有 Ａ，同时也包含了边缘的细节部分和

噪声产生的边缘。 然后根据轮廓 Ａ，从 Ｂ 中选择出

与 Ａ 连接的像素点，作为最后的边缘。 对图 １ 中的

图像进行处理，得到如图 ４ 所示的结果。 可以看出，
图像边缘被较好地提取出来，图 ４（ａ）、（ｂ）、（ｄ）所
示图像，由于目标表面存在各种坑洞、岩石等特征，

导致边缘并不单一，且由于太阳方位与拍摄角度影

响，使得太阳直射面与背光面的交界处产生伪边缘，
需要进行适当处理后，提取出真边缘。 而图 ４（ｃ）中
所示的未添加纹理的仿真图像，其伪边缘单一，是较

为理想的情况。

（ａ） 图 １（ａ） 边缘　 　 　 　 　 （ｂ） 图 １（ｂ） 边缘　 　 　 　 　 （ｃ） 图 １（ｃ） 边缘　 　 　 　 　 （ｄ） 图 １（ｄ） 边缘

图 ４　 边缘提取结果

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ Ｅｄｇｅ Ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

　 　 可以通过太阳光照射方向来确定真实边缘。 文

献［５］提出将图像按照太阳光照方向的夹角进行旋

转，使得目标被太阳光照射到的一面在图像的正左

侧，然后按行进行扫描，遇到的第一个非 ０ 像素则为

对应边缘；由于是直接对预处理后的图像进行旋转

而没有进行边缘提取，其计算量较大；同时，旋转后

的图像像素位置不为整数，像素灰度值则需要通过

插值确定，这样将会导致面目标中心估计存在偏差。
另一种方法是，通过计算太阳光照方向与前述确定

的边缘像素方向间的夹角进行判断［８］，由于真实边

缘与太阳照射方向的夹角小于 ９０°，令前述得到的

边缘像素梯度方向为 ｇ，光照方向为 ｎ，则真实边缘

满足

ｇ·ｎ
｜ ｇ ｜ ｜ ｎ ｜

＞ ０ （６）

　 　 图 ５（ａ）所示为式（６）方法提取的结果，可以看

到，由于表面坑洞、纹理等特征，与真实边缘具有相

同的边缘特性，二者像素点梯度方向相近，因此，提
取边缘包含真实边缘和复杂纹理所形成的伪边缘。
此处对于图 ５（ａ）所得到的边缘像素点，将其坐标按

照太阳方向与水平方向的夹角进行旋转，将边缘像

素横纵坐标按顺序构造为如下矩阵：

Ｐ ＝

ｘ１ ｙ１ １
ｘ２ ｙ２ １
︙ ︙ ︙
ｘＮ ｙＮ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

（７）

　 　 式中，Ｎ 为提取边缘像素点的个数。
上述像素点中，坐标原点是在左上角的坐标，将

其移动到图像中心，然后根据太阳照射方向夹角 α，
将边缘旋转到水平方向，最后按行进行扫描，取第一

个像素点为真实边缘点，并将其在 Ｐ 中所对应的像

素点保留，其余为伪边缘点并消去。 公式为：

Ｐ′ ＝ Ｐ·
０ － １ ０
１ ０ ０

－ ０．５∗ｎ ０．５∗ｍ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

·
ｃｏｓα ｓｉｎα ０
－ ｓｉｎα ｃｏｓα ０

０ ０ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

·ｍ·
０ １ ０
－ １ ０ ０

－ ０．５∗ｍ ０．５∗ｎ １

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（８）

其中，ｍ，ｎ 为图像行列像素个数，向量 ｍ＝ ［０　 …　
１　 …　 ０］ Ｔ

Ｎ×１为按行扫描时，如果为第一个像素，则
代表真实边缘，对应位置置 １，其余点为伪边缘点，
对应位置置 ０，这相当于提取真实边缘点的掩模。

由于只有提取出的边缘点参与计算，而不是整

副图像，则能够大大减少计算量，且没有插值所导致

的误差。 得到的边缘结果如图 ５（ｂ）所示。 我们还

可以看出，当伪边缘基本被去除时，由于表面特征等

原因，（ｂ）的真实边缘上仍有部分伪边缘点，需要后

续算法进行处理。
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（ａ） 式（６） 提取真实边缘　 （ｂ） 本文方法提取真实边缘

图 ５　 真实边缘提取结果

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ Ｒｅａｌ Ｅｄｇｅ Ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

２　 边缘点椭圆拟合
２．１　 改进最小二乘椭圆拟合

椭圆有隐式方程、参数方程、矩阵表示等几种表

示方式，其隐式方程为：
Ｆ（ｘ，ｙ） ＝ Ａｘ２ ＋ Ｂｘｙ ＋ Ｃｙ２ ＋ Ｄｘ ＋ Ｅｙ ＋ Ｆ

＝ ０　 ４ＡＣ － Ｂ２ ＞ ０ （９）
其中，ｘ，ｙ 为椭圆上点的坐标。 此式包含 ６ 个变量，
有 ５ 个自由度，为 ５ 个比率因子，最小解需要 ５ 个点

求出。 ｜Ｆ（ ｘ，ｙ） ｜ 也被称为点到椭圆的代数距离。
由隐式方程中的参数［Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ，Ｅ，Ｆ］ Ｔ 可以计算

出椭圆的 ５ 个标准参数，如图 ６ 和式（１０） ［５］所示。

y

b a

x

( , )x y0 0
φ

图 ６　 二维椭圆示意图

Ｆｉｇ．６　 Ｔｈｅ Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ Ｅｌｌｉｐｓｅ

ｘ０ ＝ ２ＣＤ － ＢＥ
Ｂ２ － ４ＡＣ

ｙ０ ＝ ２ＡＥ － ＢＤ
Ｂ２ － ４ＡＣ

ａ ＝ ２［ＡＥ２ ＋ ＣＤ２ － ＢＤＥ ＋ Ｆ（Ｂ２ － ４ＡＣ）］
（Ｂ２ － ４ＡＣ） （Ａ － Ｃ） ２ ＋ Ｂ２ － Ａ － Ｃ[ ]

ｂ ＝ ２［ＡＥ２ ＋ ＣＤ２ － ＢＤＥ ＋ Ｆ（Ｂ２ － ４ＡＣ）］
（Ｂ２ － ４ＡＣ） （Ａ － Ｃ） ２ ＋ Ｂ２ － Ａ － Ｃ[ ]

ϕ ＝

０　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 Ｂ ＝ ０ ａｎｄ Ａ ＜ Ｃ
π
２

Ｂ ＝ ０ ａｍｄ Ａ ＞ Ｃ

１
２
ｃｏｔ －１

Ａ － Ｃ
Ｂ( ) Ｂ ≠ ０ ａｎｄ Ａ ＜ Ｃ

π
２

＋ １
２
ｃｏｔ －１

Ａ － Ｃ
Ｂ( ) Ｂ ≠ ０ ａｎｄ Ａ ＞ Ｃ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（１０）

其中，ｘ０，ｙ０ 为椭圆中心坐标，ａ，ｂ 为主轴，ϕ 为倾斜

角。 此处计算公式用于后续定量比较时使用。
椭圆拟合的原则是，将提取的带噪声边缘点在

将要拟合的椭圆上，使代价函数最小，比如代数距离

二范数最小或者几何距离二范数最小。 此处以代数

距离作为最小化对象，式（９）重新写为

Ｆ（ｘ，ｙ） ＝ Ｆａ（ｘ） ＝ ｘＴａ ＝ ０ （１１）
其中，ａ ＝ ［ Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ，Ｅ，Ｆ］ Ｔ，ｘ ＝ ［ ｘ２， ｘｙ， ｙ２， ｘ， ｙ，
１］ Ｔ。 若得到点集（ｘｉ，ｙｉ），ｉ ＝ １，…，Ｎ 是前述提取出

的边缘像素点坐标，采用代数距离二范数最小的代

价函数如下式所示：

ｍｉｎ
ａ
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ２ ＝ ｍｉｎ

ａ
∑

Ｎ

ｉ ＝ １
（Ｆａ（ｘｉ）） ２ ＝ ｍｉｎ

ａ
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
（ｘＴｉ ａ） ２

（１２）
　 　 同时，椭圆约束 ４ＡＣ－Ｂ２＞０ 可以转化为等式约

束，因为椭圆自由度只有 ５ 个，令 ４ＡＣ－Ｂ２ ＝常值，只
是让 Ｆ（ｘ，ｙ）乘上一个系数，结果不变。 因此令 ４ＡＣ
－Ｂ２ ＝ １，写成矩阵形式为：

ａＴＣａ ＝ １ （１３）
其中

Ｃ ＝

０ ０ ２ ０ ０ ０
０ － １ ０ ０ ０ ０
２ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０

æ

è

ç
ç
ç
ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷
÷
÷

（１４）

　 　 令 Ｄ＝［ｘ１ 　 ｘ２ 　 …　 ｘＮ］ Ｔ，则椭圆拟合的代价

函数可转化为如下最小化问题：
ａｒｇ ｍｉｎ

ａ
‖Ｄａ‖２ 　 ｓ．ｔ　 ａＴＣａ ＝ １ （１５）

　 　 引入拉格朗日乘子，将上式转为无约束优化问

题：
ａｒｇ ｍｉｎ

ａ
ａＴＤＴＤａ ＋ λ（ａＴＣａ － １） （１６）

　 　 上式为无约束二次优化问题，直接对向量 ａ 求

导，得到

（ＤＴＤ）ａ ＝ λＣａ，　 （ＤＴＤ） －１Ｃａ ＝ １
λ
ａ （１７）

　 　 则代价函数的最小值为：
Ｊ ＝ ａＴＤＴＤａ ＝ λａＴＣａ ＝ λ （１８）

　 　 因此，代价函数的最小值为矩阵（ＤＴＤ） －１Ｃ 的

最大正特征值的倒数，最优的椭圆参数为该特征值

所对应的特征向量。 但上述推导存在不足，若测量
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点都位于椭圆（或者靠近椭圆）上，由于 ＤＴＤ 为奇

异矩阵，则方程无解。 这是一个人为构造的结果而

非方法的固有缺陷。 对上式进行改进，得到改进最

小二乘椭圆拟合方法［１１］。 代价函数不变，将上述方

程中的 ａ，Ｃ，Ｄ 修改为：

ａ ＝
ａ１

ａ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，ａ１ ＝ ［Ａ　 Ｂ　 Ｃ］ Ｔ，ａ２ ＝ ［Ｄ　 Ｅ　 Ｆ］ Ｔ

Ｃ ＝
Ｃ１ Ｏ３×３

Ｏ３×３ Ｏ３×３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
，Ｃ１ ＝

０ ０ ２
０ － １ ０
２ ０ ０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

Ｄ ＝ ［Ｄ１ 　 Ｄ２］，Ｄ１ ＝

ｘ２
１ ｘ１ｙ１ ｙ２

１

ｘ２
２ ｘ２ｙ２ ｙ２

２

︙ ︙ ︙
ｘ２
ｎ ｘｎｙｎ ｙ２

ｎ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

，

Ｄ２ ＝

ｘ１ ｙ１ １
ｘ２ ｙ２ １
︙ ︙ ︙
ｘｎ ｙｎ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

，Ｓ ＝ ＤＴＤ ＝
Ｓ１ Ｓ２

ＳＴ
２ Ｓ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１９）
其中，Ｓ１ ＝ＤＴ

１Ｄ１，Ｓ２ ＝ＤＴ
１Ｄ２，Ｓ３ ＝ＤＴ

２Ｄ２。 将上式带入

（１７）中，得到：
Ｓ１ａ１ ＋ Ｓ２ａ２ ＝ λＣ１ａ１，ＳＴ

２ａ２ ＋ Ｓ３ａ２ ＝ Ｏ３×１

⇒ａ２ ＝ － Ｓ －１
３ ＳＴ

２ａ１，Ｍａ１ ＝ λａ１ （２０）
　 　 其中，Ｍ＝Ｃ－１

１ ［Ｓ１ －Ｓ２Ｓ
－１
３ ＳＴ

２ ］。 则上述椭圆拟合

的最优化问题转化为了求 Ｍ 矩阵的最小特征值与

其对应特征向量的问题。 特征向量即为最终的拟合

椭圆参数。
２．２　 基于 ＲＡＮＳＡＣ 算法和最小平方中值算法的椭

圆鲁棒拟合

由于图像边缘提取结果中，除了椭圆边缘像素

点外，还因目标表面的坑洞、纹理等特征而存在错误

的边缘点，如图 ５（ｂ）、（ｄ）所示。 如果直接利用改

进最小二乘方法进行椭圆拟合，就会受到伪点干扰，
因此，需要加以识别并剔除，并从给出的点集中确定

有效点集并重新拟合椭圆。 本文给出利用随机抽样

一致 Ｒａｎｄｏｍ Ｓａｍｐｌｅ Ｃｏｎｓｅｎｓｕｅ （ＲＡＮＳＡＣ）的鲁棒

估计算法，其能够应付大比例的野值。 如图 ７ 所示，
其算法思想为：随机选最小数据点数，两点定义一条

直线，该直线的支集由在一定距离阈值内的点数来

度量。 令这样的随机选择重复多次，具有最大支集

的线就认为是鲁棒拟合，在距离阈值内的点成为内

点。 最左边两点定义为蓝色实线，两边虚线为距离

阈值，可以看出其支集有 ９ 点，而外部野值点所确定

的红色直线，其支集仅有 ３ 点。 将前述具有最大支

集所包含的内点，利用改进最小二乘确定最终结果。

图 ７　 ＲＡＮＳＡＣ 直线估计

Ｆｉｇ．７　 Ｓｔｒａｉｇｈｔ Ｌｉｎｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ Ｂａｓｅｄ ｏｎ ＲＡＮＳＡＣ

此处利用椭圆拟合模型，其最小数据集为 ５ 个

点。 算法步骤如表 １ 所示，已知数据点集 Ｓ ＝ （（ｘ１，
ｙ１），…，（ｘＮ，ＹＮ）），此处需要给定距离阈值 ｔ，迭代

次数 Ｋ。

表 １　 基于 ＲＡＮＳＡＣ 算法的椭圆鲁棒估计

Ｔａｂｌｅ １　 Ｒｏｂｕｓｔ Ｅｌｌｉｐｓｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ Ｂａｓｅｄ ｏｎ ＲＡＮＳＡＣ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

输入：迭代次数 Ｋ，最小样本点数 ｓ＝ ５，距离阈值 ｔ，数据点集 Ｓ
输出：拟合椭圆参数 ａ

１ 循环迭代步骤 ２，３ Ｋ 次

２ 随机从 Ｓ 中选择 ５ 个数据点（ｘｉ１，ｙｉ１），…，（ｘｉ５，ｙｉ５），１≤ｉｋ≤Ｎ，ｋ＝ １，…，５

３ 通过式（２０）估计椭圆参数 ａｉ

３ 计算剩余点代数距离小于距离阈值 ｜Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ｜ ＜ｔ 的数据点集 Ｓｉ，Ｓｉ 为内点

４ 迭代完成后，选择具有最多内点的点集 Ｓｍａｘ，根据式（２１）重新估计椭圆参数 ａ

３７２０１８ 年第 ５ 期 张存读，等：基于鲁棒估计的捕获段面目标图像处理



　 　 一般来说，距离阈值随边缘点测量误差变化而

变化，实际一般取经验值。 迭代次数过大会使得计

算量增加，但最终效果变化不大，因此，选取合适的

迭代次数是必要的，只要保证由最小样本点数所组

成的随机样本至少有一次没有野值的概率为 ｐ，假
定 ｗ 为选择任意数据点为内点的概率，则 ε ＝ １－ｗ
为伪点的概率，最小样本 ｓ 选取存在伪点的概率为 １
－ｗｓ，迭代 Ｋ 次（每次选择最小样本 ｓ），有（１－ｗｓ） ｋ ＝
１－ｐ，从而

Ｋ ＝ ｌｏｇ（１ － ｐ） ／ ｌｏｇ（１ － （１ － ε） ｓ） （２１）
因此，此处给出一种自适应计算迭代次数的方法，如
表 ２ 所示。 由于数据点集已知，最小样本点个数已

知，迭代次数已知，仅有距离阈值一个经验值，算法

得到简化。

表 ２　 基于自适应 ＲＡＮＳＡＣ 算法的椭圆鲁棒估计

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｒｏｂｕｓｔ Ｅｌｌｉｐｓｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｓｅｌｆ⁃ａｄａｐｔｉｖｅ
ＲＡＮＳＡＣ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

输入：最小样本点数 ｓ＝ ５，距离阈值，数据点集 Ｓ
输出：迭代次数 Ｋ，野值比率 ε

１ Ｋ＝∞ ，ｓａｍｐｌｅ＿ｃｏｎｔ＝ ０
２ 当 Ｋ＞ｓａｍｐｌｅ＿ｃｏｕｎｔ 重复 ３，４，５，６

３
随机选取最小样本 ５ 点，利用表 １ 中步骤 ２，３ 计算

内点数

４ 令野值比率 ε＝ １－（内点数） ／ （总点数）
５ 取 ｐ＝ ０．９９，并由式（２１）求 Ｎ
６ ｓａｍｐｌｅ＿ｃｏｕｎｔ＋１

从表 １ 和表 ２ 可以看出，自适应 ＲＡＮＳＡＣ 算法

需要距离阈值的先验知识，而不同测量噪声将产生

不同的的距离阈值，为实际运用带来了一定困难。
本文给出一种具有较强鲁棒性的最小平方中值

Ｌｅａｓｔ Ｍｅｄｉａｎ ｏｆ Ｓｑｕａｒｅｓ （ＬＭＳ） 估计算法，其能够处

理伪点数小于 ５０％的模型估计，算法代价函数［１６］

为：
ａｒｇ ｍｉｎ

ａ
ｍｅｄ

ｉ
ε２
ｉ( ) ＝ ａｒｇ ｍｉｎ

ａ
ｍｅｄ

ｉ ＝ １，…，Ｎ
Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ２( ) 　 （２２）

　 　 此处可理解为对于待拟合点，找到一个椭圆，使
得所有数据点到椭圆代数距离平方的中值最小，其
中 εｉ 对应于拟合点（ ｘｉ，ｙｉ）的代数距离 Ｆ（ ｘｉ，ｙｉ）。
最小化此代价函数是一个非线性优化问题。 求解方

法如表 ３ 所示，对于每次随机抽取的 ５ 点，根据式

（２０）计算一组椭圆参数，然后计算所有数据点的 ε２
ｉ

＝Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ２，再计算中值 Ｍ ｊ ＝ｍｅｄ（Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ），因此，
Ｋ 组总共有 Ｍ１，…，ＭＫ 个中值，取最小值 ｍｉｎ（Ｍ ｊ）
作为最终结果。 当测量误差为高斯分布时，前述方

法收敛速度较慢，可根据最后计算得到的椭圆参数，
计算数据点代数距离 εｉ ＝ ｜ Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ｜ ，根据 εｉ 的绝

对中位差［１６］

ｍａｄ ＝ ｍｅｄ
Ｎ

ｉ ＝ １
｜ εｉ － ｍｅｄ

Ｎ

ｊ ＝ １
ε ｊ ｜ （２３）

来鲁棒确定数据点中的伪点，计算公式如下：

ｗ ｉ ＝
１　 ｜ εｉ ｜ ＜ ３ × ｆ × ｍａｄ
０　 ｜ εｉ ｜ ≥ ３ × ｆ × ｍａｄ{ （２４）

其中，ｆ ＝ １．４８２６ １＋ ５
Ｎ－５

æ

è
ç

ö

ø
÷ 为修正系数［１６］。 将 ｗ ｉ 与

数据点（ｘｉ，ｙｉ）相乘，剩下的点为内点，最后利用式

（２０）重新估计椭圆参数，作为 ＬＭＳ 算法的最终结

果。

表 ３　 基于 ＬＭＳ 算法的椭圆鲁棒估计

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｒｏｂｕｓｔ Ｅｌｌｉｐｓｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ Ｂａｓｅｄ ｏｎ ＬＭＳ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ
输入：最小样本点数 ｓ＝ ５，数据点集 Ｓ
输出：拟合椭圆参数 ａ

１ 迭代步骤 ２，３，４Ｋ 次

２ 从点集 Ｓ 中随机选取 ５ 点（ｘｉ１，ｙｉ１），…，（ｘｉ５，ｙｉ５）１≤ｉｋ≤Ｎ，ｋ＝ １，…，５
３ 根据式（２０）计算椭圆参数 ａｉ

４ 计算所有点的代数距离平方 Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ２，取 Ｍ ｊ ＝ｍｅｄ（Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ２）
５ 迭代完成得到 Ｍ１，…，ＭＫ，求 ｍｉｎ（Ｍ ｊ）（ ｊ＝ １，…，Ｋ）所对应的椭圆参数 ａｍｉｎ

６ 根据 ａｍｉｎ，计算所有点的代数距离平方 εｉ ＝ ｜Ｆ（ｘｉ，ｙｉ） ｜
７ 根据（２４）计算 ｍａｄ，再计算修正系数 ｆ
８ 根据（２５）计算 ｗｉ

９ 去除 ｗｉ ＝ ０ 对应的数据点，用剩余点按（２０）计算椭圆参数 ａ
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３　 捕获段图像处理仿真
利用改进最小二乘（ＬＳ）方法、自适应 ＲＡＮＳＡＣ

算法、ＬＭＳ 算法对来对捕获段图像进行处理，对大

量真实图像和仿真图像进行拟合，得到的真实图像

大小为 ４００×３００，仿真图像大小为 １０２４×１０２４，对应

相机视场 ３０°×３０°，椭圆中心坐标真值为（５１４，５６０．
５）。

部分拟合结果如图 ８ 所示，其中，蓝色为改进最

小二乘拟合结果，绿色为最小中值平方结果，青色为

自适应 ＲＡＮＳＡＣ 算法结果。

　 　 （ａ） 真实椭圆拟合　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ） 非椭圆拟合　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｃ） 边缘比例极小椭圆拟合

（ｄ） 理想仿真椭圆拟合　 　 　 　 　 　 　 　 （ｅ） 表面不规则椭圆拟合　 　 　 　 　 　 　 　 （ ｆ） 仿真椭圆拟合　 　
图 ８　 椭圆拟合结果

Ｆｉｇ．８　 Ｔｈｅ Ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ Ｅｌｌｉｐｓｅ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

　 　 图 ８（ｄ）、（ｅ）、（ ｆ）为仿真图像，其余为真实图

像。 表 ４ 和表 ５ 为用三种方法估计图 ８ 中椭圆参数

的拟合误差，单位为像素。 从图 ８（ ａ）、（ｄ）、（ ｆ）和

表 １ 中可以看出，在边缘点误差较小时，三种方法精

度较高且相近；当边缘数据点占据椭圆圆周比例更

大时，精度更高，ＬＭＳ 算法能够达到 ０．１ 个像素；对
于非椭球目标或者边缘所占椭圆比例较少时，如图

８（ｂ）和（ ｃ）所示，三种方法所求中心均不理想，因
此，在 ＲＡＮＳＡＣ 与 ＬＭＳ 算法中随机抽取 ５ 点时，为
仿止抽取边缘点靠近，可将得到的数据点根据其最

大最小坐标进行分组，然后随机选择 ５ 组，并从每组

中随机取一点的方式来抽取数据；对于图 ８（ｅ）中表

面存在坑洞、沟壑等，使得边缘像素存在伪点时，改
进最小二乘方法失效，ＲＡＮＳＡＣ 和 ＬＭＳ 方法能取得

亚像素精度；同时，注意到中心坐标 ｘ０ 误差较小，ｙ０

误差较大，对于改进最小二乘法，即使在出现伪点失

效时，其拟合的中心 ｘ０ 仍有较高精度，这是因为上

述图像中边缘点在 ｘ 轴上基本位于中心 ｘ０ 两边，而
在 ｙ 轴方向投影基本在中心 ｙ０ 的一侧，需要通过估

计才能够计算出 ｙ０。 由于存在误差，且边缘像素点

精度为 １ 个像素，因此，估计的中心 ｙ０ 误差较大；三
种方法的倾斜角误差均较大，原因是由于三轴椭球

主轴长度差别不大，投影到像平面近似为圆，并不存

在倾斜角这个参数。 体现在数学关系式上，根据式

（９）和式（１０），当近似为椭圆时，椭圆隐式方程系数

Ｂ 接近于 ０，而在计算倾斜角时，根据式（１０）需要计

算项（Ａ－Ｃ） ／ Ｂ，对变量 Ｂ 求偏导有

􀆟（（Ａ － Ｃ） ／ Ｂ）
􀆟Ｂ

＝ － （Ａ － Ｃ） ／ Ｂ２ （２５）

　 　 由于 Ｂ 极小，在 Ｂ 有微小变化时此项变化极

大，因此，倾斜角在目标投影近似为圆时误差极大。
如表 ２ 所示，基于 ＲＡＮＳＡＣ 和 ＬＭＳ 方法的视线矢量
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误差能够达到 １×１０－４ ｒａｄ 量级，满足深空探测导航 精度要求。

表 ４　 三种方法拟合精度

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｆｉｔｔｉｎｇ Ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ Ｔｈｒｅｅ Ｍｅｔｈｏｄｓ

参数误差 中心 ｘ０ 中心 ｙ０ 主轴 ａ 主轴 ｂ 倾斜角 ϕ ／ ｒａｄ

ＬＳ＋图（ｄ） ０．１２８９ －２．６７１２ －０．０９５４ －２．３３２５ ０．１５３２
ＬＳ＋图（ｅ） －２．６４７９ －６２．０８３０ －１６．５７１０ －６９．４６６０ －０．０１８４
ＬＳ＋图（ｆ） ０．１５７９ －０．２２７２ ０．７５３５ －１．２９６９ １．２１３４

ＲＡＮＳＡＣ＋图（ｄ） ０．１２８９ －２．６７１２ －０．０９５４ －２．３３２５ ０．１５３２
ＲＡＮＳＡＣ＋图（ｅ） ０．１０１１ －０．５９８１ －０．０５７０ －１．７４１９ ０．２０９９
ＲＡＮＳＡＣ ＋图（ｆ） ０．１５７９ －０．２２７２ ０．７５３５ －１．２９６９ １．２１３４

ＬＭＳ＋图（ｄ） ０．２１５４ －１．３８０２ ０．２９７６ －１．０５９６ ０．５９０７
ＬＭＳ＋图（ｅ） －０．０７２４ ０．０７２６ ０．１１５５ －１．０５９２ ０．０１９９
ＬＭＳ＋图（ｆ） －０．００２３ ０．１４５５ １．０８０４ －１．０３４０ １．５９１６

表 ５　 视线矢量误差

Ｔａｂｌｅ ５　 Ｔｈｅ Ｅｒｒｏｒ ｏｆ Ｌｉｎｅ ｏｆ Ｓｉｇｈｔ

参数误差 ＤＬＳ 视线误差 ／ ｒａｄ ＲＡＮＳＡＣ 视线误差 ／ ｒａｄ ＬＭＳ 视线误差 ／ ｒａｄ

图（ｇ） ０．００１５ ０．００１５ ９．２５２７ｅ－０４
图（ｈ） ０．０３１７ １．４８０９ｅ－０４ ８．６２３６ｅ－０５
图（ｉ） １．４４７８ｅ－０４ １．４４７８ｅ－０４ ７．６１４９ｅ－０５

４　 结论
（１）本文提出了一种基于鲁棒估计算法的捕获

段面目标导航图像信息快速提取方法，通过对图像

进行预处理、边缘有效提取、边缘鲁棒拟合，能够从

单张图像直接估计出目标中心视线而不需要其他信

息。
（２）通过大量真实图像和仿真图像对算法进行

验证，对于投影近似椭圆的面目标，算法对图像噪

声、表面不规则纹理、数据存在伪点的情况下表现出

较强鲁棒性，中心点坐标精度达到 ０．１ 个像素，视线

矢量误差达到 １×１０－４ｒａｄ 量级。
（３）研究发现，对于非椭圆目标或者数据点占

椭圆边缘比例较小时效果一般，需要在后续工作中

进一步加强对相关算法的研究，提高算法的鲁棒性

和适应性。
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低温光谱仪在面向深空探测的思考及启示①

张　 琢，郑国宪，苏　 云，董　 杰
（北京空间机电研究所，北京　 １０００９４）

　 　 摘　 要：文章通过跟踪目前国外基于深空探测领域的可见红外光谱仪的研究现状，分析该类光谱仪在未来深空

探测领域中的应用需求；对标国际上典型低温光谱仪技术指标，梳理关键技术的未来发展趋势；提出面向深空探测

应用的低温光谱仪科学任务及总体方案，为实现低温光谱探测技术在深空探测领域的应用奠定基础。
关键词：深空探测；低温光学；红外光谱；光栅分光
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ｔｒｅｎｄ ｏｆ ｋｅｙ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ ａｎｄ ｐｒｏｐｏｓｅ ｔｈｅ ｏｖｅｒａｌｌ ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｓｐｅｃｔｒｏｍｅｔｅｒ ｉｎ ｔｈｅ ｄｅｅｐ ｓｐａｃｅ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ． Ｔｈｉｓ ｌａｙｓ
ａ ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｃｒｙｏｇｅｎｉｃ ｓｐｅｃｔｒａｌ ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｉｎ ｄｅｅｐ ｓｐａｃｅ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ：Ｄｅｅｐ ｓｐａｃｅ ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ；Ｃｒｙｏｇｅｎｉｃ ｏｐｔｉｃａｌ；Ｉｎｆｒａｒｅｄ ｓｐｅｃｔｒａｌ；Ｇｒａｔｉｎｇ ｓｐｅｃｔｒｏｍｅｔｅｒ

０　 引言
要实现行星探测，环绕探测是必不可少的一步。

而行星环绕探测的一个非常重要的科学目标就是对

行星矿物组成及分布的探测。 开展行星矿物质详

查，有助于研究行星演化的历史，有助于行星资源的

开发与利用。 此外，探测行星的含水矿物成分，对于

地外生命的探索具有重要意义。 当然，对于含气行

星，大气成分的探测也是一个重要的科学目标。 而

光谱仪是实现这些科学目标所必需的仪器设备。 另

外，光谱仪还可以通过分析物质成分来判别行星表

面硬度，以此来分析哪些地方适于巡视器着陆和行

走，从而保证原位探测任务的成功实施。

１　 需求分析
深空探测对光谱仪的要求不同于其他探测需

求，具体体现在以下几点：
（１） 光谱覆盖范围—满足小行星典型矿物类

型、分布特点的研究需要；
（２）光谱分辨率—能够区分与光谱特性相似的

矿物，实现对未知矿物的探测；
（３）空间分辨率满足填图需求—提供小行星地

形地貌特征，以及精确的矿物空间分布情况；
（４）具备对较低温目标的探测能力—实现对常年

温度较低、更具科学探测价值区域的高精度探测。
深空地外行星表面温度低，反照率也低，这使探

７７

① 收稿日期：２０１８⁃０１⁃２３；修回日期：２０１８⁃０６⁃２０。
作者简介：张琢（１９８５—），工程师，硕士。 研究方向为空间光学遥感载荷总体论证、仿真和设计。
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测系统接收到的信号非常弱。 尤其在中波红外谱段

３μｍ 后，光谱仪自身的光机背景杂光对噪声影响增

大，成为载荷的主要噪声来源，导致信噪比快速降

低，无法探测有效信息［１］，如图 １ 所示。
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图 １　 信噪比随着谱段范围扩展下降明显

Ｆｉｇ．１　 ＳＮＲ ａｓ ｔｈｅ ｒａｎｇｅ ｏｆ ｓｐｅｃｔｒａｌ ｒａｎｇｅｓ ｄｅｃｒｅａｓｅｄ ｏｂｖｉｏｕｓｌｙ

　 　 深空探测目标的特殊性决定了其载荷需要集多

功能于一体，并尽量做到宽谱段、高分辨率和轻小型

化。 由于探测目标的温度大部分都很低，光谱仪的

自身辐射会成为重要的噪声来源。 为了减小光谱仪

自身噪声，获得高的信噪比，低温光学技术逐渐得到

应用，从而可以在更宽的谱段范围内获得更高的空

间分辨率和光谱分辨率，得到更高精细度的物质组

成图谱。
在国外深空探测领域中，光谱仪一直是各国关

注的焦点。 据统计，在历次小行星、彗星、金星等深

空探测活动中，低温光谱探测技术已经成为光谱仪

类载荷的标配，它代表了深空领域超光谱探测技术

的发展方向，将带动深空探测系统技术、高精度高集

成度载荷设计技术、深空应用的低温光学系统技术

以及数据图像处理及应用技术的发展。
当探测目标温度较低时，如果系统工作在常温，

在中长波红外谱段，系统本身将产生很大的噪声，甚
至淹没信号。 因此，要实现对深空低温地区的探测，
光学系统必须采用低温光学技术，并对探测器进行

主动制冷，使光谱仪工作在低温环境下，有效抑制光

机系统噪声尤其是中波红外谱段的噪声，从而大幅

提升光谱仪信噪比，满足深空探测对光谱仪的特殊

技术要求。
目前，在我国已完成的嫦娥一号月球探测卫星

上搭载了一台高光谱仪，但光谱分辨率仅为 ７ｎｍ ～
３０ｎｍ，与国外先进水平相比，在技术上存在较大差

距；在科学任务方面也无法满足对精细矿物探测的

需求，难以获得举世瞩目的科学发现。

本技术的研究将为我国深空探测领域发展宽谱

段高分辨率光谱探测载荷奠定技术基础和设计依

据，为全面提升我国深空探测光谱仪的性能做出贡

献，并将引领和带动轻小型化深空探测光学遥感载

荷相关技术的发展。

２　 国内外现状和趋势分析
２．１　 研究现状

２．１．１　 国外研究现状

在国外深空探测领域中，很多任务均搭载了低

温红外光谱探测载荷［２］。 国外已经用于深空探测

的低温光谱仪的技术指标如表 １ 所示，可以看出光

谱仪的光谱分辨率越来越高。 对于不同的工作环

境，系统的工作温度稍有差别，但均采用被动制冷，
且都在 １９０Ｋ 以下。 红外探测器工作温度在 ７０Ｋ 左

右，采用主动制冷。
２．１．２　 国内发展现状

目前，我国嫦娥一号月球探测任务中搭载了一

台干涉式成像光谱仪，工作谱段为 ０． ４８μｍ ～ ０．
９６μｍ，设置了 ３２ 个通道，光谱分辨率为 ３２５ｃｍ－１

（７ｎｍ～３０ｎｍ），空间分辨率为 ２００ｍ。 与国外先进水

平相比，在空间分辨率、光谱范围和光谱分辨率等各

方面均存在较大差距。
国内的超光谱研究工作起步较晚，进行相关研

究的主要单位有航天科技集团公司五院 ５０８ 所（以
下简称 ５０８ 所）、中科院上海技物所、西安光机所、
长春光机所。

（１）５０８ 所
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在上世纪 ８０ 年代末，５０８ 所与哈尔滨工业大学

联合开展了星载成像光谱仪的理论研究，完成了星

载成像光谱仪设计和试验等方面的理论探讨。 ９０
年代初，针对海洋遥感应用开发了成像光谱仪模式

的海洋水色成像仪。 １９９２ 年起，针对气象卫星应用

需求，开展了星载小面阵成像光谱仪原理样机研制。
１９９９ 年完成风云三号中分辨率成像光谱仪原理样

机的研制。 ２００５ 年，开始了中分辨率宽覆盖可编程

成像光谱仪技术的预先研究，目前已经完成工程样

机研制。 “十二五”期间，５０８ 所承担了“ＧＦ⁃５ 号”大

气环境红外甚高光谱分辨率探测仪、“ＦＹ⁃３ 号”高光

谱温室气体监测仪的型号研制。
（２）其他主要研究单位

中科院上海技物所研制了机载模块化光谱成像

仪 ＯＭＩＳ、推扫式光谱成像仪 ＰＨＩ，承担了“ＧＦ⁃５ 号”
可见短波红外高光谱相机的研制工作。 西安光机所

开展了环境卫星高光谱成像仪的研制工作。 长春光

机所开展了“天宫一号”可见光超光谱成像仪的研

制工作。

表 １　 国外低温光谱仪技术指标比较表

Ｔａｂｌｅ １　 ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｔａｂｌｅ ｏｆ ｔｅｃｈｎｉｃａｌ ｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ ｏｆ ｆｏｒｅｉｇｎ ｌｏｗ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｓｐｅｃｔｒｏｍｅｔｅｒ

年份 光谱仪
光谱范围

／ μｍ
光谱分辨
率 ／ ｎｍ

视场角
／ ｍｒａｄ

角分辨率
／ ｍｒａｄ

系统温
度 ／ Ｋ

探测器温
度 ／ Ｋ

质量 ／ ｋｇ
功耗 ／ Ｗ

１９８９ ＮＩＭＳ（伽利略号） ０．７～１
１～５．２

１２．５
２５ ０．５ １０．２μｒａｄ — ６４

６４
１８ｋｇ
１２Ｗ

１９９６ 尼尔号 ＮＩＳ ０．８～２．６ ２２ ／ ４４ ０．７６° — — — １４ｋｇ

１９９７ ＶＩＭＳ（卡西尼号） ０．３５～１．０５
０．８５～５．１

７．３
１６．６ ３２ ０．１７×０．１７

０．２５×０．５ １３５ ２３０
７０

—
２３．９Ｗ

２００３ 隼鸟号 ０．７６４～２．２７ ２３．５６ ０．１° — ２６０ — ２．６ ／ ２１．５

２００３ ＯＭＥＧＡ（火星快车）
０．３５～１．０５
０．９３～２．６９
２．５２～５．０９

７
１４
２０

１５４
１．２

１．４×１．１
１．４×１．１

１９０
１９０
７０
７０

２３．５ｋｇ
４７．６Ｗ

２００４ ＶＩＲＴＩＳ（罗塞塔号）
０．２５～１．０
０．９５～５

２．０３～５．０３

２
１０
３

６４×６４
６４×６４

０．５８×１．７５

０．２５
０．２５

０．５～１．５
１３０

１３０
８０
８０

３０ｋｇ
２８Ｗ

２００５ ＶＩＲＴＩＳ（金星快车）
０．２５～１．０

１～５
２～５

２
１０
３

６４×６４
６４×６４

０．５８×１．７５

０．２５
０．２５

０．５～１．５
１５５

１５５
７０
７０

３０ｋｇ
２８Ｗ

２００６ 新视野号 １．２５～２．５ ５ ０．９° ６０．８３μｒａｄ — １３０ —

２００７ ＶＩＲ ／ ＭＳ（黎明号） ０．２５～１
０．９５～５．０５

２
１０ ６４×６４ １．２

１．４×１．１ １３５ １３５
７０

２４．２ｋｇ
５０Ｗ

２０１１ ＪＩＲＡＭ（朱诺号） ２～５ ９ ６４ ０．２４ １３０ ９５ １３．１ｋｇ
１８．４Ｗ

２０１４ 隼鸟二号 ０．７～２．１ １１ ０．１° — ２６０ — ２．６ ／ ２１．５
２０１６ 奥西里斯 ０．４～４．３ ７．５～２２ — — １６０ １０５ —

２．２　 趋势分析

纵观国外相关光谱仪的发展可以看出，随着遥

感技术的不断发展，在深空探测领域，光谱仪的功能

和性能不断提升。 国际上行星探测光谱仪的特点及

发展趋势如下：
（１）国外小行星探测光谱仪的分光方式多样，

但主要采用色散式分光来实现。
（２）谱段范围越来越宽，谱段覆盖可见光到甚

长波红外谱段。 可见光至中波红外谱段主要探测矿

物和大气成分，中长波至长波红外谱段主要探测热

辐射［３］。 为了涵盖绝大部分的矿物成分，获得丰富

的物质组分信息，光谱范围覆盖可见光至短波红外

９７２０１８ 年第 ５ 期 张琢，等：低温光谱仪在面向深空探测的思考及启示



２．６μｍ，逐渐扩展至中波红外 ５μｍ。
（３）空间分辨率逐渐提高，在可见光至中波红

外谱段，空间分辨率最高可达 １８ｍ，多数在 １００ｍ ～
４００ｍ 之间。

（４）光谱分辨率较高，可以获得精细的物质组

分信息，提高物质组分探测能力，光谱分辨率可从

１２ｎｍ～２５ｎｍ 逐步提高至 ２ｎｍ～５ｎｍ。
（５）系统工作于低温，对低温目标的探测能力

更强；光谱仪的探测能力越来越强，系统工作温度从

２６０Ｋ 逐步降低至 １３０Ｋ。

３　 设计思路分析
３．１　 任务分析

低温红外光谱仪搭载在环绕器上，能够覆盖的

科学目标主要包括矿物及分布、生命迹象、地形地貌

以及大气成分等方面，提供可见光至中波红外谱段

的辐射强度图像及光谱信息。 低温光谱仪具体可实

现的科学探测任务如表 ２ 所示。
３．２　 系统组成

低温红外光谱探测仪能够确定目标行星的整体

特征（包括尺寸、形状、反照率等）和局部特性（包括

矿物特征、地形形貌、表面粗糙度、表面尘埃组分及

分布等） ［４］。 光谱仪还可以同时获取空间信息和光

谱信息。
通过借鉴文献［５］中描述 Ｒｏｓｅｔｔａ 号上可见红

外光谱仪的系统组成，根据需求，提出本文的低温光

谱仪整机系统设计思路，主要包括光学子系统、电子

学子系统和热控子系统，如图 ２（ａ）所示。 该光谱仪

可以实现在 ０．４μｍ～５μｍ 谱段范围内的光谱成像探

测。 整个光谱仪系统的工作流程可概述为：来自目

标的信息经过遮光罩进入光学系统，经过色散分光

后到达焦面电路，最后经数据处理单元处理后传输

到卫星平台，如图 ２（ｂ）所示。

表 ２　 低温光谱仪的科学探测任务

Ｔａｂｌｅ ２　 ｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃ ｔａｓｋ ｏｆ ｌｏｗ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｓｐｅｃｔｒｏｍｅｔｅｒ

开展矿物质详查、
大气成分探测

◆行星全球矿物成分的大尺度分布调查，获得表面岩石和矿物的分布规律，研究行星演化历史。
◆行星表面矿物资源的鉴别和富集区初步研究与分析，确定有价值的着陆区，有助于行星资源的

开发与利用。
◆含水矿物探测，探索地外生命。
◆探测行星大气成分，研究行星气候变化。

表面硬度分析，服

务于着陆点选择

◆分析出被研究地区的土壤的坚实或松散程度，以此来分析行星表面哪些地方适于着陆器着陆

和巡视器行走。
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（ａ）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）
图 ２　 低温光谱仪系统组成框图
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　 　 本文提出的光谱仪可以通过一个光学系统来覆

盖全谱段，采用离轴望远镜＋ｏｆｆｎｅｒ 光谱仪型式，采
用推扫方式完成视场内二维光谱绘图；望远镜出瞳

与光栅重合，消除场曲和彗差；狭缝位于像面处，将
系统分隔为前置望远镜和 ｏｆｆｎｅｒ 光谱系统，如图 ３
（ａ）所示。 光谱仪通过在同一个光栅基底上的不同

区域刻蚀不同密度的刻槽来实现分光［６］。 两个通

道通过刻蚀不同深度的凹槽实现不同谱段的衍射效

率，扩大系统的动态范围［７］，如图 ３（ｂ）所示。 通过

前文对探测需求与任务的分析，得到低温光谱仪技

术指标，如表 ３ 所示。

IR2

IR1

V2V1

　 　 （ａ）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 （ｂ）
图 ３　 光学系统结构构型图及光栅分光原理示意图

Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｏｐｔｉｃａｌ ｓｙｓｔｅｍ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ ａｎｄ
ｇｒａｔｉｎｇ ｓｐｅｃｔｒｏｍｅｔｅｒ ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ

表 ３　 低温光谱探测仪技术指标小结

Ｔａｂｌｅ ３　 ｌｏｗ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｓｐｅｃｔｒｏｍｅｔｅｒ ｔｅｃｈｎｉｃａｌ
ｉｎｄｅｘ ｓｕｍｍａｒｙ

项目 技术指标

光谱范围 可见 ０．４５μｍ～１．０５μｍ、红外 １．０μｍ～５μｍ

光谱分辨率 ５ｎｍ＠ ０．４５μｍ～１．０５μｍ、１０ ｎｍ＠ １．０μｍ～５μｍ

信噪比 ＞４０ｄＢ（＞１００）

质量 ＜１５ｋｇ

３．３　 关键技术分析

（１）低温光学技术

（ａ）影响：抑制光机系统自身辐射噪声，提高信

噪比。
（ｂ）难点分析：需在常温条件下进行整机设计、

加工、装调、测试，保证在低温环境下能够正常工作。
（ｃ）解决途径：采用低温光学设计方法，通过光

学元件和结构材料的匹配性设计，以及特殊的消热

差方法设计，保证系统在超大温区范围内成像质量

不变。
（２）高精度复用型光栅刻蚀加工技术

（ａ）影响：在复用型光栅的不同区域实现不同

谱段色散。
（ｂ）难点分析：在同一片光栅上的不同区域刻

蚀不同密度，需要光栅各个不同区域保证同心，实施

工艺保护。
（ｃ）解决途径：改进传统光栅成型工艺，采用高

精度套刻方式来解决不同心问题。 在同一光栅新的

区域进行光栅刻蚀时，对原有部分进行光刻胶方式，
以解决腐蚀防护工艺问题。

（３）光谱色畸变和谱线弯曲校正

（ａ）影响：光谱数据处理精度。
（ｂ）难点分析：现有校正方法存在精度不足和

非必要计算规模过大等因素。
（ｃ）解决途径：采用拱形狭缝的方式校正光学

系统的色畸变和谱线弯曲，采用 ＯＦＦＮＥＲ 型光谱仪

系统结构形式，可将因传统设计方式产生的谱线弯

曲减少 ２ ／ ３ 以上，色畸变可忽略，提升光学系统本身

能量。
（４）高精度星上定标技术

（ａ）影响：物质成分及其含量的判定准确度。
（ｂ）难点分析：国内高精度星上绝对辐射定标

技术研制基础相对薄弱，整个链路、全寿命周期的定

标误差分配模型有待完善和验证。
（ｃ）解决途径：星上定标采用定标光源（窄带干

涉滤光片）＋漫射板的方案，采用两组光源以降低光

源的不确定度，提高辐射定标精度。
（５）高集成度轻小型电子学技术

（ａ）影响：信号质量和系统小型化。
（ｂ）难点分析：低温红外系统弱信号跨温区传

输时易引入噪声，影响信号质量，降低探测信噪比。
若将传统方案的前置电路及 ＡＤ 单元放入低温区，
则在系统功耗及体积上就要付出极大代价。

（ｃ）解决途径：采用低温低功耗专用前置信号

处理集成电路（ＡＳＩＣ）作为光谱仪低温区的前置信

号处理电路，该 ＡＳＩＣ 在一只芯片上集成了探测器

偏置、驱动、信号读出、放大、１６ｂｉｔＡＤ 转换、数字信

号并串转换和 ＬＶＤＳ 高速串行输出功能，采用数字

型号跨温区长距离传输，可以有效提高系统的综合

性能。

４　 结论与启示
低温光谱仪已经成为深空探测任务必备的物质

１８２０１８ 年第 ５ 期 张琢，等：低温光谱仪在面向深空探测的思考及启示



成分探测设备。 该光谱探测技术将宽谱段与高光谱

分辨率集于一体，可应用于深空探测任务中物质组

成和分布等科学目标的实现，研究矿物质与地形的

关系，探测某些区域低温度目标，完善低光照地区的

资源分布数据，具有广泛的应用前景。
通过对前文国外研究现状及趋势分析，结合针

对关键技术的难点分析，初步提出未来我国空间低

温光谱探测技术的发展启示，主要有以下几点：
（１）由于低温光谱仪光谱范围宽，可以获得更

高的空间分辨率和光谱分辨率，可广泛应用于深空

探测任务中，且应用成果显著。 而国内在空间低温

光谱探测技术方面尚无应用，需要尽快在该技术方

面有所突破。
（２）采用低温技术，将整机温度降低，抑制光谱

仪自身光机噪声，提高探测灵敏度，提升信噪比；在
相同口径条件下，低温光谱仪可以探测到更全面的

行星物质分布，完善低温地区的矿物资源分布数据；
保证在相同探测信噪比的条件下，系统口径可以适

当减小，以降低载荷质量与体积，更加适合深空探测

需求。
（３）光谱仪谱段覆盖较宽，尤其针对中波红外

谱段，为了能够实现较低温、较弱目标的探测，需要

保证高探测信噪比，因此，突破高探测灵敏度、低噪

声光谱成像技术是关键。
（４）深空探测轨道复杂、风险高，因此，对载荷

的体积和质量要求非常苛刻，为提高宽谱段高分辨

率低温光谱仪对任务的适应能力，需要开展轻小型

化和高集成化设计。

（５）定标精度需要提高，国内目前的绝对辐射

定标精度在 ５％ 左右，光谱定标精度最高为 ０．
００３ｎｍ，因此，星上辐射定标源在稳定性、均匀性及

器件响应均匀性等方面都需要攻关，需要突破高精

度星上定标技术。
（６）深空探测领域中光谱数据反演模型和现有

产品的精度有待提高。
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基于脉冲星联合定位模型的 ＴＯＡ 预测
模型误差修正算法①

苏　 哲，凌　 菲，张　 茁，徐启炳
（中国空间技术研究院 西安分院，西安　 ７１００００）

　 　 摘　 要：为提高脉冲星导航定位精度，修正脉冲信号到达时间的预测误差，文章提出一种基于多航天器联合观

测数据的脉冲到达时间预测模型误差修正算法。 该算法利用航天器和基准站之间的联合观测数据，通过相关运算

测量脉冲到达时间差；通过数学推导得出航天器与基准站之间的位置关系与脉冲到达时间预测模型的关系；利用扩

展卡尔曼滤波算法融合多颗不同辐射方向的脉冲星的脉冲到达时间差，实时在线修正预测模型参数误差。 仿真实

验结果表明，当观测时间超过 １００ 秒时，该方法可抑制脉冲信号到达时间预测模型的漂移误差。 该方法可用于基于

脉冲星的深空探测器自主导航系统，提高导航定位精度和脉冲信号到达时间预测精度。
关键词：脉冲星；导航；脉冲到达时间；预测模型
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Ｔｈｅ ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｆｕｓｅ ｓｅｖｅｒａｌ ｐｕｌｓｅｓ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒａｄｉａｔｉｏｎ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ． Ｔｈｅ ｐｕｌｓｅ ａｒｒｉｖａｌ ｔｉｍｅ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｏｆ ｐｕｌｓａｒｓ ｉｓ ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ， ａｎｄ ｔｈｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ ｏｎｌｉｎｅ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ ｄｅｐｒｅｓｓ ｄｒｉｆｔ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｔｈｅ ａｒｒｉｖａｌ ｔｉｍｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｉｓ ｅｘｃｅｅｄ １００ｓ．
Ｔｈｉｓ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ ｂｅ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ｕｓｉｎｇ ｐｕｌｓａｒ， ａｎｄ ｃａｎ ｉｍｐｒｏｖｅ ｔｈｅ ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｏｆ ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ ａｎｄ ａｒｒｉｖａｌ ｔｉｍｅ
ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｐｕｌｓｅ ｓｉｇｎａｌ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ：Ｐｕｌｓａｒ；Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ；Ｐｕｌｓｅ ａｒｒｉｖａｌ ｔｉｍｅ；Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ

０　 引言
Ｘ 射线脉冲星导航（ＸＰＮＡＶ： Ｘ⁃ｒａｙ Ｐｕｌｓａｒ⁃ｂａｓｅｄ

Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ）可以为深空探测的航天器提供三维位置

信息和一维时间信息，是一种新型的航天器深空探

３８

① 收稿日期：２０１８⁃０１⁃０９；修回日期：２０１８⁃０４⁃１６。
基金项目：国家自然科学基金资助项目（９１４３８１０７）
作者简介：苏哲（１９８３—），２０１１ 年毕业于西安电子科技大学，获博士学位，研究方向为深空探测、卫星导航。

Ｅ⁃ｍａｉｌ： ｓｕｚｈｅ５０４＠ １６３．ｃｏｍ。



测器自主导航技术［１］。 ＸＰＮＡＶ 通过将预测和测量

得到的脉冲到达时间（ＴＯＡ：Ｔｉｍｅ ｏｆ Ａｒｒｉｖａｌ）比对来

修正航天器的位置信息［２］，实现自主导航。 因此，
ＴＯＡ 预测模型精度直接影响导航定位精度［３］，对于

ＸＰＮＡＶ 具有重要意义。
但是，脉冲双星运行的不规律性、太阳系行星的

星历、自由空间的引力波和色散效应等，导致脉冲星

的脉冲到达时间的稳定性发生恶化［４］。 若脉冲星脉

冲到达时间的稳定性发生恶化，将直接导致基于脉

冲星的导航定位精度发生恶化。 文献［５］梳理影响

脉冲星辐射脉冲到达时间稳定性的因素，并给出了

定量分析结果。 在此基础上，文献［６］分析了脉冲

星的脉冲到达时间的稳定性与广义相对论效应及引

力波的关系，提出了一种根据射电天文观测到的脉

冲到达时间的变化规律反推引力波的方法，并给出

了观测结果。 文献［７］全面给出了脉冲到达时间不

稳定性的原因和可能的变化规律，为天文观测提供

了理论基础。 在脉冲星导航工程应用领域，文献

［８］提出了一种脉冲星时间模型精化及延迟修正分

析方法，但由于脉冲到达时间的不稳定性在短期看

主要呈现随机噪声特性，难以准确预测，因此，该方

法对脉冲到达时间的不稳定性提高不大，对导航定

位的精度改善有限。
为提高脉冲星导航定位精度，提高脉冲信号到

达时间的预测精度，本文研究了用多个航天器观测

共同的脉冲星进行联合定位、校时的方案，并进一步

提出了提高脉冲星脉冲信号到达时间的稳定性方

法。 该方法可显著提高脉冲到达时间的稳定性，提

高导航定位精度和授时精度。

１　 Ｘ 射线脉冲星多航天器联合观测
多航天器联合观测同一颗脉冲星，利用辅助观测

站（可建于航天器上）接收 Ｘ 射线脉冲星信号，记录脉

冲到达时间，将脉冲到达时间进行对比，测量脉冲星信

号沿脉冲星方向由航天器传播到基准站的距离和基准

站与航天器之间的直线距离之和，然后通过解定位方程

确定航天器相对基准站的三维位置关系［９］。

!"#1 C

B!"#2

!"#3

!"#4

图 １　 联合观测模型

Ｆｉｇ．１　 Ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｃｏ⁃ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ

Ｘ 射线脉冲星多航天器联合观测三维位置关系

如图 １ 所示，基准站位置为 Ａ，航天器的位置为 Ｂ，β
和 α 为脉冲星的赤经和赤纬。 同一个脉冲到达基准

站 Ａ 的时间和到达航天器 Ｂ 的时延差 ΔＴ 为：

ＬＡＣ ＝ （ｃｏｓαｃｏｓβ，ｃｏｓαｓｉｎβ，ｓｉｎα）☉Ｌ
→

ＡＢ （１）

其中，☉表示内积运算，Ｌ
→

ＡＢ表示由位置 Ａ 至位置 Ｂ
的矢量。

可知，航天器 Ｂ 位置（ｘＢ，ｙＢ，ｚＢ）满足

（ｘＢ － ｘＡ）ｃｏｓαｃｏｓβ ＋ （ｙＢ － ｙＡ）ｃｏｓαｓｉｎβ ＋ （ ｚＢ － ｚＡ）ｓｉｎα ＋

（ｘＢ － ｘＡ） ２ ＋ （ｙＢ － ｙＡ） ２ ＋ （ ｚＢ － ｚＡ） ２{ } ＝ ＬＡＣ （２）

　 　 利用 ４ 个不同方向的脉冲星观测信号，可以得到如下方程：
（ｘＢ － ｘＡ）ｃｏｓα１ｃｏｓβ１ ＋ （ｙＢ － ｙＡ）ｃｏｓα１ｓｉｎβ１ ＋ （ ｚＢ － ｚＡ）ｓｉｎα１ ＋ ｒ１ ＝ ｃ·ΔＴ１

（ｘＢ － ｘＡ）ｃｏｓα２ｃｏｓβ２ ＋ （ｙＢ － ｙＡ）ｃｏｓα２ｓｉｎβ２ ＋ （ ｚＢ － ｚＡ）ｓｉｎα２ ＋ ｒ２ ＝ ｃ·ΔＴ２

（ｘＢ － ｘＡ）ｃｏｓα３ｃｏｓβ３ ＋ （ｙＢ － ｙＡ）ｃｏｓα３ｓｉｎβ３ ＋ （ ｚＢ － ｚＡ）ｓｉｎα３ ＋ ｒ３ ＝ ｃ·ΔＴ３

（ｘＢ － ｘＡ）ｃｏｓα４ｃｏｓβ４ ＋ （ｙＢ － ｙＡ）ｃｏｓα４ｓｉｎβ４ ＋ （ ｚＢ － ｚＡ）ｓｉｎα４ ＋ ｒ４ ＝ ｃ·ΔＴ４

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（３）

式中，ｒ 即为 ＬＡＢ，ｒｉ ＝ （ｘＢ－ｘＡ） ２＋（ｙＢ－ｙＡ） ２＋（ ｚＢ－ｚＡ） ２ 。 根据上式可以计算出：
ｘＢ

ｙＢ

ｚＢ
ｒＢ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝

ｘＡ

ｙＡ

ｚＡ
ｒＡ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＋

ｃｏｓα１ｃｏｓβ１ ｃｏｓα１ｓｉｎβ１ ｓｉｎα１ １
ｃｏｓα２ｃｏｓβ２ ｃｏｓα２ｓｉｎβ２ ｓｉｎα２ １
ｃｏｓα３ｃｏｓβ３ ｃｏｓα３ｓｉｎβ３ ｓｉｎα３ １
ｃｏｓα４ｃｏｓβ４ ｃｏｓα４ｓｉｎβ４ ｓｉｎα４ １

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

－１

·

ｃ·ΔＴ１

ｃ·ΔＴ２

ｃ·ΔＴ３

ｃ·ΔＴ４

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

（４）
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其中，ΔＴｉ 表示到达时间差。

２　 基于联合观测的计时模型精化算法
脉冲星的计时模型是指脉冲星的脉冲到达时间

的预测模型，理论上一般表述为多项式的形式。 多

种因素将导致脉冲星的理论计时模型和实际脉冲星

的运行情况存在偏差，这些因素包括：冲双星运行的

不规律性、太阳系行星的星历、自由空间的引力波和

色散效应等。 通过上一节的理论分析可以看出，多
航天器相对位置测量受到脉冲星计时模型的影响很

小，可忽略不计。 因此，基于多航天器脉冲星联合观

测的测量精度不受冲双星运行的不规律性、太阳系

行星的星历、自由空间的引力波和色散效应等因素

的影响。 联合观测可获取精确的航天器相对位置信

息，可用于精化并实时修正脉冲星计时模型。
多航天器联合观测的脉冲星计时数学模型为：

（ｐｈａｓｅＡ ｓｔａｒ１ － ｐｈａｓｅＢ ｓｔａｒ１·λｓｔａｒ１

２π
＝ （ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ）☉（ｃｏｓα１ｃｏｓβ１，ｃｏｓα１ｓｉｎβ１，ｓｉｎα１）

（ｐｈａｓｅＡ ｓｔａｒ２ － ｐｈａｓｅＢ ｓｔａｒ２·λｓｔａｒ２

２π
＝ （ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ）☉（ｃｏｓα２ｃｏｓβ２，ｃｏｓα２ｓｉｎβ２，ｓｉｎα２）

（ｐｈａｓｅＡ ｓｔａｒ３ － ｐｈａｓｅＢ ｓｔａｒ３·λｓｔａｒ３

２π
＝ （ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ）☉（ｃｏｓα３ｃｏｓβ３，ｃｏｓα３ｓｉｎβ３，ｓｉｎα３）

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（５）

式中，（ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ）为航天器 Ａ 的位置，ｐｈａｓｅＡ ｓｔａｒ１为航天器 Ａ 观测到的脉冲星 １ 的信号相位，λ ｉ 为脉冲星辐射

脉冲信号的波长。
由上式可以推导出航天器 Ａ、Ｂ 的位置（ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ）、（ｘＢ，ｙＢ，ｚＢ）与脉冲星计时模型的关系为：

ｆｓｔａｒ１ ＝
｜ ｐｈａｓｅＡ ｓｔａｒ１ － ｐｈａｓｅＢ ｓｔａｒ１ ｜ ＋ Ｎｓｔａｒ１·２π

Δｔｓｔａｒ１Ａ－ ＞ Ｂ

＋ ２π
λｓｔａｒ１

·
［（ｘＡ＿Ｂ，ｙＡ＿Ｂ，ｚＡ＿Ｂ）☉（ｃｏｓαｉｃｏｓβｉ，ｃｏｓαｉｓｉｎβｉ，ｓｉｎαｉ）］

Δｔｓｔａｒ１Ａ－ ＞ Ｂ

ｆｓｔａｒ２ ＝
｜ ｐｈａｓｅＡ ｓｔａｒ２ － ｐｈａｓｅＢ ｓｔａｒ２ ｜ ＋ Ｎｓｔａｒ２·２π

Δｔｓｔａｒ２Ａ－ ＞ Ｂ

＋ ２π
λｓｔａｒ２

·
［（ｘＡ＿Ｂ，ｙＡ＿Ｂ，ｚＡ＿Ｂ）☉（ｃｏｓαｉｃｏｓβｉ，ｃｏｓαｉｓｉｎβｉ，ｓｉｎαｉ）］

Δｔｓｔａｒ２Ａ－ ＞ Ｂ

ｆｓｔａｒ３ ＝
｜ ｐｈａｓｅＡ ｓｔａｒ３ － ｐｈａｓｅＢ ｓｔａｒ３ ｜ ＋ Ｎｓｔａｒ３·２π

Δｔｓｔａｒ３Ａ－ ＞ Ｂ

＋ ２π
λｓｔａｒ３

·
［（ｘＡ＿Ｂ，ｙＡ＿Ｂ，ｚＡ＿Ｂ）☉（ｃｏｓαｉｃｏｓβｉ，ｃｏｓαｉｓｉｎβｉ，ｓｉｎαｉ）］

Δｔｓｔａｒ３Ａ－ ＞ Ｂ

（６）
　 　 其中，ｆｓｔａｒ１表示脉冲星 １ 的自转频率，即信号辐

射频率；ｆｓｔａｒ２表示脉冲星 ２ 的辐射频率；ｆｓｔａｒ３表示脉冲

星 ３ 的辐射频率；Ｎｓｔａｒ１、Ｎｓｔａｒ２和 Ｎｓｔａｒ３表示整周期模糊

度；（ｘＡ＿Ｂ，ｙＡ＿Ｂ，ｚＡ＿Ｂ）表示航天器 Ｂ 相对于基准站 Ａ
的位置矢量。

当基准站 Ａ 和航天器 Ｂ 的相对位置较近时，两
者接收信号基本一致，可提供准确的相对位置测量

结果和计时模型的精化。 当航天器 Ｂ 相对于基准

站 Ａ 的位置较远时，由于脉冲星 Ｘ 射线信号的个别

脉冲，将导致短期稳定度恶化。 为此，本文提出一种

基于扩展卡尔曼滤波的脉冲星计时模型精化算法，
如图 ２ 所示。 将（６）式作为测量结果，则状态递推

过程为：

ｆ（ ｔ） ＝ ｆ（ ｔ０） ＋ ∫ｔ
ｔ０
ｆ̇（ ｔ）ｄｔ

Φ（ ｔ） ＳＳＢ ＝ Φ（ ｔ０） ＳＳＢ ＋ ∫ｔ
ｔ０
ｆ（ ｔ）ｄｔ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（７）
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图 ２　 模型预测频率值与实际观测值的比较
Ｆｉｇ．２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ａｎｄ

ｔｈｅ ａｃｔｕａｌ ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ ｖａｌｕｅ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ

３　 实验与分析
脉冲星的计时模型为 ｆ（ ｔ）＝ ａ０＋ａ１ ｔ＋ａ２ ｔ２。 该计

时模型取自欧洲脉冲星网络（ＥＰＮ：Ｅｕｒｏｐｅａｎ Ｐｕｌｓａｒ
Ｎｅｔｗｏｒｋ）数据库［１０］。 ＥＰＮ 数据库隶属于欧洲天体

物理研究所，它收集了超过１０００颗脉冲星的累积

脉冲轮廓。 所有脉冲轮廓数据均通过 ＥＰＮ 格式，采

５８２０１８ 年第 ５ 期 苏哲，等：基于脉冲星联合定位模型的 ＴＯＡ 预测模型误差修正算法



用 ＡＳＣＩＩ 字符的方式，存储在纯文本文件中，方便下

载和使用。
假设实际的存在误差的脉冲星计时模型的参数

为：
ａ０ ＝ ３４．１５

ａ１ ＝ ５．６４ × １０ －６

ａ２ ＝ １９．８ × １０ －９

ì

î

í

ï
ï

ïï

（８）

　 　 假设实际的脉冲星信号的计时模型的参数为：
ａ０ ＝ ３４．１５

ａ１ ＝ ４．６３ × １０ －６

ａ２ ＝ １９．３ × １０ －９

ì

î

í

ï
ï

ïï

（９）

　 　 频率测量结果服从零均值高斯白噪声，标准差

为 ０．１Ｈｚ。 利用本文提出的方法对脉冲星计时模型

进行扩展卡尔曼滤波修正，结果如图 ３ 所示。
基于扩展卡尔曼滤波的脉冲星计时模型修正实

验可以进行脉冲星计时预测模型的在线实时修正，
频率误差随时间收敛，如图 ４ 所示。
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图 ３　 滤波修正后的频率值与实际观测值的比较
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图 ４　 扩展卡尔曼滤波修正后的频率预测误差

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ
ｂｙ ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｃａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒｉｎｇ

４　 结论
在多航天器联合观测多个辐射方向的脉冲星信

号的基础上，提出一种基于多航天器联合观测数据

的脉冲到达时间预测模型误差修正算法。 该算法可

实时修正脉冲星脉冲到达时间预测模型参数。 仿真

实验结果表明了该算法的有效性。
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无信标光快速捕获技术研究①

边晶莹，任　 斌，鲁　 倩，薛时雨
（中国空间技术研究院西安分院，西安　 ７１００００）

　 　 摘　 要：文章针对卫星光通信的无信标光捕获中由于信号光束散角小、不确定区域大、ＦＰＡ 偏转范围有限等引

起的捕获难度大的问题，提出了“大圈套小圈”的扫描策略，提出了“凝视⁃扫描”、“跳步⁃扫描”与“扫描⁃扫描”３ 种捕

获模式。 通过对这 ３ 种捕获模式的理论分析、建模仿真与实验验证，明确了在不同应用场景下适合的最佳捕获模

式。 “大圈套小圈”的扫描策略与最佳捕获模式的结合，可实现无信标光快速捕获。
关键词：无信标光捕获；扫描；捕获时间
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０　 引言
瞄准、 捕 获 与 跟 踪 （ Ｐｏｉｎｔｉｎｇ， Ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ

Ｔｒａｃｋｉｎｇ，ＰＡＴ） 技术是星间光通信的一项核心技

术［１］，在 ＰＡＴ 技术中，捕获又是建立与恢复通信链

路的关键。 传统的捕获技术首先使用束散角较大的

信标光对目标卫星进行捕获，捕获跟踪成功后再切

换到束散角较小的信号光进行通信［２］。 随着星间光

通信的发展，这种信标光的捕获技术将逐渐被无信

标光捕获技术所取代。
无信标光捕获是指直接采用信号光进行整个不

确定区域的扫描捕获、稳定跟踪［３］。 与信标光捕获

相比，无信标光捕获不需要额外增加大功率信标激

光器及相应的信标发射支路，可最大限度地降低系

统的复杂度与功耗，有助于激光载荷实现轻量化与

小型化。 在无信标光捕获中，由于信号光的束散角

极小（一般为 ２０μｒａｄ ～ ３０μｒａｄ），又因为定轨误差、
姿控误差等引起的两卫星光通信终端间的初始对准

误差通常在毫弧度量级，若使用传统的带宽较低的

粗跟踪机构 ＣＰＡ 来实现扫描捕获，则捕获时间会大

大增加，捕获成功的概率也会大幅度下降。 针对无

信标光捕获中信号光束散角小、不确定区域大、捕获

难度大等问题，文章提出了“大圈套小圈”的扫描策

７８

① 收稿日期：２０１８⁃０６⁃２１；修回日期：２０１８⁃０８⁃１５。
作者简介：边晶莹（１９８６—），工程师。 主要从事激光通信捕获跟踪技术方面的工作。 Ｅ⁃Ｍａｉｌ：ｂｉａｎｊｉｎｇｙｉｎｇ＠ ｈｏｔｍａｉｌ．ｃｏｍ



略。 基于捕获时间的理论模型，对“凝视⁃扫描”、“跳
步⁃扫描”与“扫描⁃扫描” ３ 种捕获模式进行了理论

分析、建模仿真与模拟实验。

１　 理论分析与仿真
１．１　 扫描策略

星间激光载荷捕获阶段最常用的扫描方式是阿

基米德螺旋线扫描，即从目标终端出现概率最高的

中心开始对整个不确定区域进行等线速度螺旋扫

描［４－６］。 这种扫描方式效率高且易于实现，实际扫

描的快慢取决于扫描执行机构的带宽。 对于无信标

光的扫描捕获，信号光束散角一般在 ２０μｒａｄ ～
３０μｒａｄ 左右；而由卫星姿控误差等引起的不确定区

域在 ２ｍｒａｄ～５ｍｒａｄ 量级，因此，需要选用高精度、高
带宽、大范围的精执行机构 ＦＰＡ 来快速完成不确定

区域的扫描。 结合激光载荷光学天线的设计与精执

行机构 ＦＰＡ 的选型发现，ＦＰＡ 经光学天线后的偏转

范围往往很难遍历整个不确定区域。 本文针对无信

标光捕获中信号光束散角小、不确定区域大、ＦＰＡ 偏

转范围有限［７］等问题，提出了“大圈套小圈”的扫描

策略，即粗跟踪机构 ＣＰＡ 完成大步进、大螺距、大范

围的扫描。 ＣＰＡ 每完成一次步进，ＦＰＡ 需按照自己

最大的扫描能力完成精细化扫描，最终在 ＣＰＡ 与

ＦＰＡ 的协作下快速遍历整个不确定区域。 文中对“大
圈套小圈”的扫描方式进行了仿真，见图 １ 与图 ２。
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图 １　 ＦＰＡ 快速螺旋扫描

Ｆｉｇ．１　 Ｆａｓｔ ｓｐｉｒａｌ ｓｃａｎｎｉｎｇ ｏｆ ｕｓｉｎｇ ＦＰＡ

考虑激光载荷光学系统及粗、精跟踪机构的实

际情况，ＦＰＡ 螺旋扫描范围设计为 ２００μｒａｄ（光学天

线外），扫描时间为 ５０ｍｓ，ＣＰＡ 大圈螺旋扫描螺距为

１５０μｒａｄ 左右，遍历 ２ｍｒａｄ 的“大圈套小圈”扫描所

需时间为 １２ｓ。 在扫描参数设计中，若大圈螺距与小

圈扫描范围的比值 ｋ 太大，就会产生漏扫现象；若 ｋ

太小，又会大幅度增加扫描时间。 通过仿真发现，ｋ
值应选取在 ０．７～０．８ 之间，此时扫描性能最优。
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图 ２　 “大圈套小圈”螺旋扫描

Ｆｉｇ．２　 Ｓｐｉｒａｌ ｓｃａｎｎｉｎｇ ｏｆ ｕｓｉｎｇ “Ｓｍａｌｌ Ｃｉｒｃｌｅ
ｉｎｓｉｄｅ Ｇｒｅａｔ Ｃｉｒｃｌｅ”

１．２　 捕获模式

１．２．１　 “凝视⁃扫描”捕获模式

“凝视⁃扫描”是星间、星地激光通信载荷常用的

一种捕获模式，该捕获模式又分为光束扫描与视场

扫描两种。 光束扫描的前提是凝视方的捕获视场必

须覆盖扫描方可能出现的不确定区域，常用于背景

光较弱的星间通信。 星间通信的凝视方捕获视场可

做到几个毫弧度，完全覆盖不确定区域；扫描方进行

光束扫描，直至扫描光束进入凝视方的视场；凝视方

立即调整姿态并发射回光光束以供扫描方进行探

测；若两终端都探测到对方光信号，则标明已成功捕

获。 视场扫描适用于不确定区域小、且凝视方信号

光束散角可覆盖整个不确定区域的空地或星地激光

通信系统。 地面终端为静止平台，具有较小的开环

捕获不确定区域，星上终端发射束散角较小的信号

光即可覆盖整个不确定区域。 为避免天空强背景光

的影响，地面终端可开启小视场扫描；当地面终端的

捕获视场接收到对方的信号光后，立即调整姿态并

发射回光光束以供星上终端探测，当两终端都探测

到对方光信号时则标明捕获成功。
该捕获模式所需的捕获时间取决于开环捕获的

不确定区域 θＵ、束散角 θＢＣ（或视场角 θＣＴ）、驻留时

间 Ｔｄ 与扫描次数，其近似表达式为：

Ｔａｃｑ ≈
１

（１ － ｋ） ２·［（
θＵ

θＢＣ
） ２ ＋ １

２
（
θＵ

θＢＣ
）］·Ｔｄ·Ｎｔ （１）

其中，ｋ 代表扫描重叠系数，通常选取 １０％ ～１５％；扫
描次数 Ｎｔ 需要在捕获概率和捕获时间之间进行优

化选取（单 次 扫 描 探 测 概 率 为 ９５％，两次扫描探
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测概率可提高到 ９９． ４７５％，但捕获时间将增加 ２
倍）。 式（１）方括号中的前项为扫描整个不确定区

域所需的扫描数量，后一项为一次扫描结束后回到

捕获确定区域中心的扫描数量，当扫描数量较多时，
第二项可以忽略。

基于上述理论模型，本文对“凝视⁃扫描”捕获模

式下的捕获时间进行了仿真，捕获时间与重叠因子、
不确定区域与束散角的比值以及驻留时间之间的关

系见图 ３，其中，驻留时间的取值范围为 １００μｓ ～
５００μｓ。 仿真结果显示捕获时间随重叠因子、不确定

区域与束散角的比值的增大而增加。 重叠因子的增

加会增大捕获概率，但也会增加扫描时间，相对于不

确定区域与束散角的比值，这对扫描时间的影响来

说并不明显。

40

30

20

10

0
200

150
100

50
0 0.05

0.1
0.15

0.2
0.25

!"#$/k

%
&
'
(
/s

)*/+,-.

θ θU/ BC

图 ３　 “凝视⁃扫描”捕获模式下捕获时间的仿真结果

Ｆｉｇ．３　 Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｉｎ
“ｓｔａｒｉｎｇ⁃ｓｃａｎｎｉｎｇ” ｍｏｄｅ

１．２．２　 “跳步⁃扫描”捕获模式

受信号光光功率、不确定区域、天空背景光等的

限制，实际星载激光终端不仅信号光的束散角不能

覆盖整个不确定区域，而且捕获视场也不能充满整

个不确定区域。 针对这种情况，通常可以采用“跳
步⁃扫描”或“扫描⁃扫描”两种模式来完成系统捕获。

“跳步⁃扫描”是在“凝视⁃扫描”的基础上演变而

生的，它的工作过程比“凝视⁃扫描”复杂一些。 它需

要使两通信终端按一定时序有序工作，主动方工作

于扫描方式，从动方工作于跳步方式。 主动方在一

个完整的扫描过程中，从动方保持当前视轴不变；当
主动方扫描结束且又回到开环捕获不确定区域中心

后，从动方跳步一次。 主动方扫描范围为一个完整

的不确定区域。 从动方跳步的次数取决于捕获不确

定区域和视场之比（实际过程中，为减少姿态以及振

动等因素引起的漏扫，需要考虑视场重叠）。 由此可

见，该模式的捕获时间将随着从动方跳步数量的增

加而增加，其近似表达式如式（２）所示。

Ｔａｃｑ ≈
１

（１ － ｋ１） ２·（
θＵ１

θＢＣ
）Ｔｄ·Ｎｔ·Ｎ （２）

其中，ｋ１ 为主动方扫描的重叠因子；θＢＣ为主动方的

束散角大小；θＵ１为从动方终端可能出现的不确定区

域大小；Ｎ 为从动方跳步次数。 由于该捕获模式下

的扫描时间较长，上述公式中忽略了回扫所需的时

间。 从上述理论模型可以看出，“凝视⁃扫描”所需时

间与跳步次数的乘积即为“跳步⁃扫描”的捕获时间。
若不确定区域是视场的 ３ 倍，考虑一定的视场重叠

因子，Ｎ 可取值为 ９～１３，即“跳步⁃扫描”的捕获时间

将是“凝视⁃扫描”的 ９～１３ 倍。
１．２．３　 “扫描⁃扫描”捕获模式

“扫描⁃扫描”捕获模式也叫双端扫描模式，与
“跳步⁃扫描”一样，是针对光束与视场都无法覆盖不

确定区域的情况提出的另一个新型捕获模式。 该捕

获模式是指主动方采用信号光在被动方可能出现的

不确定区域内进行扫描，同时被动方的信号光束也

在主动方不确定区域内扫描，直到在主动方或被动

方视场内出现对方的信号光后，迅速调整姿态，以确

保双向捕获成功。 考虑重叠因子，该捕获模式下的

捕获时间为：

Ｔａｃｑ ＝
θ２
Ｕ１

θ２
ＢＣｔ（１ － ｋｔ） ２

é

ë
êê

ù

û
úú × Ｔｄ × Ｎｔ ×

θ２
Ｕ２

θ２
ＢＣｒ（１ － ｋｒ） ２

é

ë
êê

ù

û
úú × Ｎｒ（３）

其中，脚标 ｔ 为主动方参量；脚标 ｒ 为被动方参量。
基于上述理论模型，本文对“扫描⁃扫描”捕获模式下

的捕获时间进行了仿真，见图 ４。
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图 ４　 “扫描⁃扫描”捕获模式下捕获时间的仿真结果

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｉｎ
“ｓｃａｎｎｉｎｇ⁃ｓｃａｎｎｉｎｇ” ｍｏｄｅ

从仿真结果可看出，捕获时间随重叠因子、不确

定区域与束散角的比值、以及驻留时间的变化趋势，
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与“凝视⁃扫描”（或“跳步⁃扫描”）模式大致相同，但
双端扫描模式会大大增加捕获时间。

２　 模拟实验
基于两套无信标光激光载荷与星间演示验证平

台，进行了星间无信标光捕获的模拟实验。 载荷 Ａ
与 Ｂ 的视场均为 １ｍｒａｄ，对方不确定区域为 ２ｍｒａｄ，
控制载荷 Ｂ 按照一定的初始指向误差进行初始指

向，控制载荷 Ａ 的初始指向，保证其视场偏离演示验

证平台的小孔，偏离角度为 １ｍａｒｄ，模拟在轨激光载

荷 Ａ 的光束与视场都不能覆盖对方不确定区域的工

况。 在该工况下进行“跳步⁃扫描”与“扫描⁃扫描”两
种捕获模式的验证。 在“跳步⁃扫描”模式中，激光载

荷 Ｂ 进行“大圈套小圈”扫描，载荷 Ａ 进行视场的跳

步；当载荷 Ｂ 完成一个完整的扫描并回到初始指向

位置后，载荷 Ａ 跳步一次，直到载荷 Ａ 接收到对方

的光束后，载荷 Ａ 迅速调整姿态并发送回光光束以

供载荷 Ｂ 进行探测；当载荷 Ａ 与 Ｂ 都探测到对方的

信号光时则标志捕获成功，同时记录捕获时间。 在

“扫描⁃扫描”模式中，激光载荷 Ａ 与 Ｂ 同时进行“大
圈套小圈”扫描，直到 Ａ 或 Ｂ 载荷收到对方的光信

号并通过调姿确保双方都能探测到对方光信号后，
记录捕获时间。

实验过程中对载荷 Ｂ 的初始对准误差分别取 ０．
５ｍｒａｄ、１．０ｍｒａｄ、１．５ｍｒａｄ、２．０ｍｒａｄ、２．５ｍｒａｄ 和 ３ｍａｒｄ
进行 ８ 组实验，每组进行 １０ 次捕获实验以求取平均

捕获时间。 实验得到两种捕获模式下的平均捕获时

间随初始对准误差的变化情况，见图 ５。
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图 ５　 不同捕获模式下平均捕获时间随初始

对准误差的变化

Ｆｉｇ．５　 Ｔｈｅ ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ ａｖｅｒａｇｅ ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｗｉｔｈ ｉｎｉｔｉａｌ
ａｌｉｇｎｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒ ｉｎ ｔｈｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｃａｐｔｕｒｅ ｍｏｄｅ

实验结果表明，与“跳步⁃扫描”模式相比，“扫描⁃扫
描”捕获模式所需捕获时间明显增大，捕获成功的概

率也随之减小。

３　 结论
针对卫星光通信的无信标光捕获中由于信号光

束散角小、不确定区域大、ＦＰＡ 偏转范围有限等引起

的捕获难度大的问题，提出了“大圈套小圈”的扫描

策略， 提出了“凝视⁃扫描”、“跳步⁃扫描”与“扫描⁃
扫描”３ 种捕获模式。 通过对这 ３ 种捕获模式的理

论分析、建模仿真与模拟实验，明确了不同应用场景

下适合的最佳捕获模式：（１）若信号光的束散角可

以覆盖整个不确定区域，建议采用“凝视⁃扫描”捕获

模式中的视场扫描；（２）若捕获视场可以覆盖整个

不确定区域，建议采用“凝视⁃扫描”捕获模式中的光

束扫描；（３）若信号光的束散角与捕获视场都不能

覆盖整个不确定区域，建议采用“跳步⁃扫描”捕获模

式。 针对信号光的捕获视场不能覆盖不确定区域的

应用场景，进行了模拟实验，实验结果与仿真结果一

致，证明了该场景下 “跳步⁃扫描”与“扫描⁃扫描”模
式相比，捕获时间明显缩短，捕获成功概率明显增

大。 本文的研究对卫星光通信无信标光捕获方案的

选择和捕获系统参数的设计，均具有十分重要的指

导意义。
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角误差信号提取系统有线状态性能测试方法研究①
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（１．中国空间技术研究院 西安分院，西安　 ７１００００；２．中国空间技术研究院，北京　 １０００９４）

　 　 摘　 要：角误差信号提取系统越来越多地运用在卫星星间链路中。 但因受制于试验场地和地面重力的影响，角
误差信号提取系统无线试验验证存在着一定的局限性。 为了解决该问题，文章提出一种新型角误差信号提取系统

性能有线状态测试方法，该方法通过量化真实天线在无线状态获取的天线方向图，并将天线方向图量化出相关数组

后，通过程序加载到含有信号源、移相器及衰减器件等组成的角误差信号提取系统有线测试设备中。 角误差信号提

取系统将根据输入数组会输出方位向和俯仰向误差电压，通过误差电压就可以绘制 Ｓ 曲线，通过 Ｓ 曲线便可对角信

号提取系统的极性、幅度以及交叉耦合进行判断和分析，同时也能与无线状态下的测试结果进行比对。 该方法同时

还可以实现角误差信号提取系统的 ＡＧＣ 曲线测试、信号抖动测试等项目，消除了角误差信号提取系统在交付前仅

做健康性检查而带来的不确定性，具有连接简单、试验费用低且能全面评估角误差信号提取系统性能的优点。
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０　 引言
近些年来，为了扩大卫星通信容量，大型伞状天

线逐步应用于卫星星间链路中。 这些伞状天线采用

了柔性金属网面加径向肋结构形式。 在外场验证

时，伞状天线口面必须水平安装。 当受重力等因素

影响时，伞状天线型面误差分布无法调整为在轨真

实状态，从而无法通过外场试验测试角误差信号提

取系统的性能，因此，就需要通过等效测试的方法解

决该问题。
角误差信号提取系统中用于跟踪的差模有 ４

种［１］可选择，其他文献资料对此也有详实的介绍，这
里不再赘述。 其中，最常使用的是将 ＴＥ１１ 为和模、
ＴＥ２１模为差信号的两模跟踪方式［２］。 因此，等效原

理就是要等效出天线输出的和、差信号，通过地面程

控衰减器、移相器的联动来模拟实际天线输出的方

向图，其中，方向图含幅度方向图和相位方向图。
为了验证等效测试方法的有效性，我们需要使

用型面精度稳定性较好的固面天线进行验证，即通

过比对无线状态下和有线状态下的 Ｓ 曲线吻合程度

判断。 如果该方法有效，便可以将吸波暗室垂直口

面下获得的方向图进行量化后给专用设备，进行等

效测试。 因此，本文提出了一种等效测试系统。

１　 角误差信号提取有线测试系统
１．１　 设备组成框图

角误差地面有线测试，需要模拟同源的和差两

路信号。 根据分析需求关系，提出将一路信号经功

分器功分、移相器相位补偿［３］ 及衰减器电平调整等

效输出星间链路天线输出的两模跟踪形式，以此模

拟出等效天线输出的幅度方向图和相位方向图。
这样便可以在捕跟接收机输出端测试出方位误

差信号、俯仰误差信号及和信号来验证角误差分离

的性能和功能。
角误差有线测试系统连接关系如图 １ 所示。
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图 １　 角误差有线测试连接框图

Ｆｉｇ．１　 Ａｎｇｌｅ Ｅｒｒｏｒ Ｗｉｒｅｄ Ｔｅｓｔ Ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ Ｄｉａｇｒａｍ

１．２　 信号源

信号源提供一路同源信号，应用程序可通过局域

网自动配置信号源，在试验中选择 Ａｇｉｌｅｎｔ（现 Ｋｅｙ⁃
ｓｉｇｈｔ） 公司生产的 Ｅ８２５７Ｄ 信号源。 如果要发送

５０ＭＳ ／ ｓ 以下的调制信号，可使用该公司的矢量信号

源 Ｅ８２６７Ｄ，更高速率的调制信号产生可参考《一种利

用通用仪器实现高速率数传信号产生的方法》 ［４］。
１．３　 角误差信号提取系统有线测试设备

角误差有线测试设备将信号源输入的信号经过

功分、移相、衰减、路由选择等处理，为等效星间链路

天线输出信号。 移相器为铁氧体材质，移相范围：０
～３６０° ／ ２°步进；可编程衰减器衰减范围：０ ～ １０１ｄＢ ／
１ｄＢ 步进。
１．４　 控制计算机及软件

控制计算机可通过局域网监控系统内的仪器，
软件以图例方式显示人机界面。
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控制软件可根据配置自动完成信号源、移相器

及衰减器的设置，进行自动测试，采集角误差信号并

进行实时绘制 Ｓ 曲线。

２　 测试项目及方法
角误差信号提取系统有线测试系统是通过程序

设置衰减器、移相器等关键器件，对获取的天线幅度

方向图及相位方向图，经过量化、抽样及整理，形成

角误差有线测试系统，该系统通过可识别的数组形

式进行等效测试。 需经历固有插损获取→衰减引起

的相移测试→天线方向图数据量化及数组整理→数

组注入、误差采集→结果比对等步骤。
２．１　 角误差有线测试设备的标定

角误差有线测试设备接入测试系统时，需要校

准设备的固有插损及衰减器设置引起的相移变化这

两部分内容。
角误差有线测试设备的固有插损是指：从该设

备输入端分别到和通道、差通道输出的固有插入损

耗。 准确测量通道固有插损是为了推算出信号源输

出电平设置范围。
衰减器不同档位的衰减会引起不同的相移［５］，

测试系统内和差支路程控衰减器均由 ９０ｄＢ 和 １１ｄＢ
衰减器级联而成。 衰减引起的相位可通过矢量网络

分析仪获取。 由于移相器的移相精度为 ２°，所以，
衰减器引起的相移需要近偶取整。
２．２　 天线输出信号量化处理

根据程序设计，测试时需要 ４ 组数据：
（１）天线偏离中心的对应角度范围；
（２）幅度方向图“和⁃差”差值数组；
（３）和方向图归一化数组（每点位数值与最大

值的差值）；
（４）天线相位方向图中每点对应的相位值数

组。
为了获取这 ４ 组数据，使用受重力影响较小的

固面天线进行天线在外场输出信号的量化处理，其
连接关系如图 ２ 所示。
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图 ２　 固面天线测试幅度、相位方向图及 Ｓ 曲线连接框图

Ｆｉｇ．２　 Ｆｉｘｅｄ ｓｕｒｆａｃｅ ａｎｔｅｎｎａ ｔｅｓｔ ａｍｐｌｉｔｕｄｅ， ｐｈａｓｅ ｐａｔｔｅｒｎ ａｎｄ Ｓ⁃ｃｕｒｖｅ ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍ

　 　 通过图 ２ 连接，可获得固面天线的相位方向和

幅度方向图［６］。 测试时，将天线馈源输出的和差信

号接入矢量网络分析仪，再利用现有的测试程序获

得天线的相位方向图［７］ 和幅度方向图［８］。 测试幅

度方向图和相位方向图时，将同时测试 Ｓ 曲线，从而

减小不同次测试带来的随机误差。
数组 １ 获取：在天线拉偏过程中，采集电机旋变

遥测可以获取天线偏离中心的角度范围数组，并进行

截取，从而获得数组 １。 该数组选取波束宽度为 ３～５
倍范围，试验选取±０．５°范围，该数组将为曲线提供 Ｘ
轴坐标，选取时应相对均匀，点数大于 ２５ 点。

数组 ２ 获取：转动过程中，矢量网络分析仪可将

和差通道之间的幅度差进行读取，经过补偿路径插

损大小便可以获得数组 ２。 该数组用来设置角误差

有线系统中的差通道衰减器，形成差通道信号电平

输出。
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数组 ３ 获取：天线转动过程中，通过读取和路频

谱仪上的数值，可获取和路信号幅度方向图，每点与

最大信号进行做差便可以获取数组 ３。 该数组是用

来推算外部信号源的输出，可形成每点位和通道信

号输出数值。
数组 ４ 获取：天线转动过程中，矢量网络分析仪

同时获取了和差两路每点相对的相位数据，并与理

想相位进行做差，形成补偿相位数组，便可获得数组

４。 该数组用来设置实际和差通道的相位值。 此处

应将和差支路衰减引起的相移进行叠加。 如果为负

值，应补偿与 ３６０°的差值。
至此，已经完成 ４ 组数据的生成，将整理好的 ４

组数据作为程序的配置文件进行调试。 调试完成后

便可实现自动测试，测试时采集误差信号。
将调试好的系统接入角误差信号提取系统，根

据接收机输出的误差信号绘制 Ｓ 曲线，判断幅度、极
性、半波束角度范围、交叉耦合大小与无线外场时获

得的 Ｓ 曲线是否一致，这也是判断该方法是否成功

的标志。

３　 试验验证结果及误差分析
３．１　 天线输出量化

某固面天线在无线外场测试的幅度、相位方向

图及 Ｓ 曲线，以及通过角误差信号提取系统获取的

某工况下无线外场测试的幅度、相位方向图及 Ｓ 曲

线如图 ３ 所示。
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图 ３　 无线条件下获取的方向图及 Ｓ 曲线

Ｆｉｇ．３　 Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｐａｔｔｅｒｎ， ｐｈａｓｅ，ａｎｄ Ｓ⁃ｃｕｒｖｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｗｈｅｎ ｗｉｒｅｌｅｓｓ

３．２　 角误差信号提取系统测试结果

注入程序进行测试，将有线、无线相同配置下获

取的 Ｓ 曲线及交叉耦合在同一个图例中进行显示。
显示结果如图 ４ 和图 ５ 所示。
３．３　 误差分析

经过有线测试曲线与无线测试结果的比对，可
以得出：有线测试曲线与无线测试结果在极性和幅

度方面一致性较好，存在微小误差。 分析如下：
（１）数据量化误差

数据量化过程中，因受制于角误差有线测试设

备中衰减器的步进量、移相器步进的影响，故存在一

定的偏差。
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图 ４　 有线测试与无线测试 Ｓ 曲线与交叉耦合比对
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图 ５　 有线测试与无线测试 Ｓ 曲线与交叉耦合比对

Ｆｉｇ．５　 Ｓ⁃ｃｕｒｖｅ ａｎｄ ｃｒｏｓｓ⁃ｃｏｕｐｌｅｄ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ
ｗｉｒｅｄ ｔｅｓｔ ａｎｄ ｗｉｒｅｌｅｓｓ ｔｅｓｔ

（２）角误差有线测试设备信号动态范围限制

不同衰减下的相移测试，受矢量网络分析仪内

部接收机灵敏度的限制，只能采集到衰减器 ０ｄＢ ～
５０ｄＢ 范围的对应相移。 当量化出的衰减值大于

５０ｄＢ 时，程序会默认并按最大 ５０ｄＢ 设置移相器，因
此，会存在一定误差。

（３）有线测试和无线测试环境差异

在有线测试时，因外部设备的相位稳定性、重复

性受外界因素影响较小，所以，容易获取较理想的和

差通道相位校准值，这是无线状态无法比拟的。 因

此，有线测量得到的交叉耦合相对较小。

４　 角误差有线测试系统应用
通过以上分析可以看出，角误差有线测试系统

能很好地等效无线状态的测试工况，并根据实现原

理，角误差有线测试可以模拟天线形成的和差信号

进行 Ｓ 曲线。 根据系统特性，该系统同时还能进行

ＡＧＣ 电压测试、输出角误差信号抖动测试等，这些

方面可以在有线条件下完整地验证测试角误差系统

提取系统的性能。
４．１　 Ｓ 曲线测试

Ｓ 曲线是表征天线在波束范围内空间偏离电轴

角度及方向，由接收机输出的误差值［９］ 绘制的曲

线，并且能表征极性、跟踪斜率及交叉耦合等信息，
是角误差测试的必测项目［１０］。 本方法最主要的就

是绘制出 Ｓ 曲线（并与无线状态下获取的 Ｓ 曲线进

行比对），在测试时，应涵盖角误差信号提取系统不

同入口电平、单载波以及不同数传调制方式、调制速

率下的 Ｓ 曲线，其中，数传信号参数设置参照文献

［４］。
４．２　 ＡＧＣ 电压测试

ＡＧＣ（Ａｕｔｏｍａｔｉｃ Ｇａｉｎ Ｃｏｎｔｒｏｌ 自动增益控制）表
征是指进入角误差跟踪通道的能量大小，其应用程

序可以控制外部信号源，再按照 ２ｄＢ 步进调整输入

电平，并通过与之对应的遥测采样获得，最后绘制曲

线并检查观察曲线是否光滑。 这些数据均可作为卫

星在轨运行时的遥测参考。
４．３　 角误差信号抖动测试

角误差信号抖动表征是指在无角误差信号输出

时，角误差系统的自身稳定情况，是衡量跟踪可靠性

的关键指标［１１］。 在地面测试时，关闭角误差系统通

道差支路低噪放，和信号在动态范围内按照 １０ｄＢ
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步进输入到角误差系统中，每组统计 １０ 分钟误差信

息，做标准偏差。 标准偏差反映数值相对于平均值

（ｍｅａｎ）的离散程度，指标一般要求小于 １８０ｍＶ。 在

ＥＸＣＥＬ 中标准偏差对应函数为 ＳＴＤＥＶＡ（ ｖａｌｕｅ１，
ｖａｌｕｅ２，…），其公式为：

ＳＴＤＥＶＡ（ｖａｌｕｅｌ，ｖａｌｕｅ２，…） ＝
ｎ∑ｘ２ － （∑ｘ） ２

ｎ（ｎ － １）

５　 结束语
本文提出一种有线测试角误差信号提取系统的

实用方法，可用于星间链路伞状天线无法参与外场

试验时的等效测试。 该方法通过外部信号源、功分

器、移相器、衰减器等器件组成测试系统，可以等效

出天线馈源输出的和差信号，从而可以进行等效测

试。 该方法同时还能测试 ＡＧＣ 曲线、数传性能以及

信号抖动等项目，可全面验证角误差信号提取系统

特性。
该方法具备连接简单、操作自动化、测试全面等

优点，可作为通用测试设备，能节约试验经费；由于

在室内测试，故不受天气影响。
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