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微波辐射计静止轨道遥感试验技术
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　　摘　要：在地球静止轨道上对大气进行微波遥感探测尚无先例。为验证静止轨道微波探测仪器关键技术，研
究高轨微波辐射传输特性并积累遥感数据，研制了微波探测试验载荷，搭载于风云四号Ａ星进行在轨试验。微波
探测载荷采用真实孔径圆周扫描体系，配置双频段（１８３，４２５ＧＨｚ）五通道。载荷在轨试验中，各项指标正常，
１８３ＧＨｚ频段灵敏度优于０．５Ｋ，４２５ＧＨｚ灵敏度优于１．９Ｋ，性能稳定并超过３个月考核寿命。对微波探测载荷
１８３ＧＨｚ与极轨载荷先进技术微波辐射计（ａｄｖａｎｃｅｄｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｍｉｃｒｏｗａｖｅｓｏｕｎｄｅｒ，ＡＴＭＳ）进行亮温交叉比对的
结果显示，两者亮温相近，变化趋势一致，验证了探测数据的有效性。载荷还在静止轨道获取了极轨无法探知的
３Ｋ／ｈ量级亮温变化，并在风云四号Ａ星姿态调整期间完成了静止轨道微波遥感成像。验证了在静止轨道上进行
真实孔径体制微波遥感探测的有效性。
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０　引言
强对流天气的典型生命史仅为５～６ｈ，其中强

暴雨的生命周期可能更短，极轨气象卫星较长的回
归周期限制了其在灾害性天气监测预警中的作用。
静止轨道气象卫星可实现对大气全天时连续监测，
典型时间分辨率为３０ｍｉｎ，局部高达５ｍｉｎ，能为灾
害性天气预报提供实时有效的监测。将静止轨道遥
感探测的高时效性和微波对云雨大气独具的穿透性
相结合，利用静止轨道微波探测卫星可实现对快速
变化的台风、暴雨等灾害性天气的全天候、全天时的
定量监测预警，及大气温湿度廓线的探测。

微波辐射计是通过测量物体自身辐射亮温值获
取遥感参数的载荷［１］，其发展成熟，工程实现频段较
高，可用于静止轨道微波气象遥感探测。目前在轨
对地遥感微波辐射计工作轨道高度均小于
１０００ｋｍ。从２０世纪６０年代至２１世纪，美国、欧
洲和中国研制了若干地球外天体及宇宙背景观测载
荷，如１９８７年美国发射的先驱者１号搭载的金星高
层大气探测器，２００４年欧洲空间局（ＥＳＡ）发射的罗
塞塔（Ｒｏｓｅｔｔａ）彗星探测器搭载的微波探测仪ＭＩ
ＲＯ，２００７年中国发射的“嫦娥一号”探月卫星搭载
的微波探测仪［２３］，２００９年欧洲发射的用于观测宇
宙背景辐射的Ｐｌａｎｃｋ射电天文望远镜等。对于地
球静止轨道微波探测，在真实孔径体制方面，美国开
展了２ｍ探测口径ＧＥＭ研究项目［４］，欧洲开展了
３ｍ探测口径ＧＯＭＡＳ研究项目［５６］；在综合孔径
体制方面，美国开展了基于固定式Ｙ形阵列的
Ｇｅｏｓｔａｒ研究项目［７８］，欧洲开展了基于自旋的Ｙ形
天线阵列旋转成像的ＧＡＳ研究项目，然而以上静止
轨道微波探测项目均无星载计划。

我国在“十一五”至“十二五”期间开展了地球静
止轨道微波辐射计技术研究工作，研制了地面原理
样机。为降低载荷工程研制和在轨应用风险，在不
影响卫星及其他主载荷工作的前提下，利用现有风
云四号（ＦＹ４）光学星平台资源，搭载一台微波探测
试验载荷开展在轨试验，实现以下验证目的：
１）评价辐射灵敏度，为静止轨道毫米波、亚毫

米波数据应用方法研究提供高轨辐射遥感数据。
２）验证地球静止轨道准光学频段分离技术，毫

米波、亚毫米波接收机技术，微波载荷在轨定标技
术等。

本文首先根据试验目标及平台条件，对静止轨

道微波探测载荷进行指标论证和系统设计，并进行
地面测试验证，然后对在轨遥感曲线、灵敏度进行分
析计算，对遥感数据进行交叉比对，开展连续观测试
验和扫描成像试验及结果分析，最后对载荷研制及
在轨测试情况进行总结。

１　指标论证
风云四号卫星是我国第二代静止轨道气象卫

星，装载多通道扫描成像辐射计、干涉式大气垂直探
测仪、闪电成像仪和空间环境监测仪器包等先进有
效载荷。卫星采用ＳＡＳＴ５０００平台，其对地面为六
边形，安装主要业务载荷及卫星数传分系统。对地
面仅在卫星机械坐标系犗ｉ犡ｉ犢ｉ犣ｉ的－犡ｉ与－犢ｉ
轴间，即数传分系统与干涉式大气垂直探测仪之间
有搭载试验载荷的空间，搭载载荷尺寸需小于
３４０ｍｍ×５２０ｍｍ×４２０ｍｍ，质量需小于２５ｋｇ。
微波探测试验载荷星上安装位置如图１所示。

图１　微波探测试验载荷星上安装位置
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载荷共有１０个频段可以选择：５４，１１８，４２５ＧＨｚ为
氧气吸收频段；２３．８，１８３，３８０ＧＨｚ为水汽吸收频段；
３１．４，８９，１６６，３４０ＧＨｚ为窗区或准窗区频段。

微波探测试验载荷频段的选择依次考虑以下
因素：
１）因静止轨道微波气象卫星主要对大气温湿

度廓线进行探测，故搭载试验载荷频段应包括温湿
度廓线探测频段。５４ＧＨｚ为最重要的大气温度廓
线探测频段；４２５ＧＨｚ为中高层大气温度廓线探测
频段，频率最高，且无星载工作先例；１８３ＧＨｚ为最
重要的大气湿度廓线探测频段。
２）需验证频率分离技术，选择频段数应大于等

于２个。由于搭载载荷体积、质量受限，选择２个频
段较为适宜。
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３）需验证毫米波、亚毫米波接收技术，选择频
段至少需包含１个毫米波段和１个亚毫米波段。
４）由于空间限制天线尺寸，选择较高频段可获

得较高的空间分辨率，相同口径下４２５ＧＨｚ频段空
间分辨率是５４ＧＨｚ频段的８倍左右。

综合以上因素，选择１８３，４２５ＧＨｚ这２个频段
作为载荷工作频段。
１８３ＧＨｚ频段共有５个可选择通道，４２５ＧＨｚ

频段共有８个可选择通道。为降低系统复杂度，只
选择其中若干具有代表性的通道。对于１８３ＧＨｚ
频段，选择与ＭＨＳ载荷相同的中心频率为
（１８３．３１±１．０），（１８３．３１±３．０），（１８３．３１±７．０）ＧＨｚ
的３个探测通道，便于交叉比对。由于４２５ＧＨｚ频段
较高，较难实现低噪声接收，因此选择较宽频段提高
灵敏度。选择带宽为２ＧＨｚ的通道，并将其他通道
合并为中心频率为４２４．７６３ＧＨｚ，带宽为４ＧＨｚ的通
道。因此，载荷共选择５个探测通道，具体载荷通道
的选择见表１。

表１　微波探测试验载荷通道选择表
犜犪犫．１　犆犺犪狀狀犲犾犮犺狅犻犮犲狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉
通道
序号中心频率／ＧＨｚ带宽／ＧＨｚ 通道用途 微波探测试验

载荷选择情况

１ １８３．３１±７．０ ２×２ 水汽廓线，降水 √
２ １８３．３１±４．５ ２×２ 水汽廓线 —
３ １８３．３１±３．０ ２×１ 水汽廓线 √
４ １８３．３１±１．８ ２×１ 水汽廓线 —
５ １８３．３１±１．０２×０．５ 水汽廓线 √
６４２４．７６３±４．０ ２×２ 温度廓线 √
７４２４．７６３±１．５２×０．６ 温度廓线
８４２４．７６３±１．０２×０．４ 温度廓线
９４２４．７６３±０．６２×０．２ 温度廓线
１０４２４．７６３±０．３２×０．１ 温度廓线
１１４２４．７６３±０．１５２×０．０６ 温度廓线
１２４２４．７６３±０．０７２×０．０２ 温度廓线
１３４２４．７６３±０．０３２×０．０１ 温度廓线

合并为
中心频率为
４２４．７６３ＧＨｚ，

带宽为
４ＧＨｚ的通道

　　在极化方面，由于大气廓线探测通道水平极化（Ｈ
极化）与垂直极化（Ｖ极化）探测信息相近，为降低系统
复杂度，两频段各选择一种极化方式进行分离。
４２５ＧＨｚ频段选择Ｖ极化，１８３ＧＨｚ频段选择Ｈ极化。

在空间分辨率方面，由于载荷空间尺寸较小，且
静止轨道高度为３５８００ｋｍ，如需实现静止微波探
测业务应用的２５ｋｍ＠１８３ＧＨｚ空间分辨率，需要

２．４ｍ照射口径（考虑到５０ｋｍ＠５４ＧＨｚ空间分辨
率要求，未来静止轨道微波星需要５ｍ口径天线），
未来微波载荷需要足够的卫星平台空间。在目前搭
载试验阶段，由于平台空间有限，无法按业务应用标
准进行分辨率考核，只能在现有空间内选取合适的
天线口径（１６０ｍｍ）进行估算，４２５ＧＨｚ空间分辨率
要求为３５０ｋｍ，１８３ＧＨｚ分辨率要求为６９０ｋｍ，并
通过适当的过采样增加实际观测像素点数。

其他指标如动态范围、主波束效率、量化等级
等，选取与极轨微波探测载荷相同的指标进行考核。
主要技术性能指标见表２。表中带宽误差±１０％，
４２５ＧＨｚ灵敏度仅做测试，不考核。

表２　微波探测试验载荷主要性能指标要求
犜犪犫．２　犛狆犲犮犻犳犻犮犪狋犻狅狀狊狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉

中心频率／ＧＨｚ４２４．７６３
±４．０４２４．７６３１８３．３１±７．０

１８３．３１
±３．０

１８３．３１
±１．０

极化 Ｖ Ｖ Ｈ Ｈ Ｈ
带宽／ＧＨｚ ２ ４ ２ １ ０．５

星下点分辨率／ｋｍ ＜３５０ ＜６９０
测温灵敏度／Ｋ — ０．６
主波束效率／％ ≥９０
量化等级／ｂｉｔ １２

２　系统方案设计
微波探测试验载荷采用真实孔径、圆周扫描体

系方案，由天馈子系统、接收机子系统、信号处理与
控制子系统、结构机构子系统、定标子系统、热控子
系统等６个子系统组成。系统组成如图２所示。

天馈子系统由天线反射面、极化栅网和馈源喇
叭组成。１８３，４２５ＧＨｚ两频段共用一个偏置抛物
面反射面。子系统采用极化栅网实现２个频率的极
化分离，用各自的馈源接收微波信号。

接收机子系统由４２５ＧＨｚ接收机和１８３ＧＨｚ接
收机组成，２个频段的接收机均采用超外差设计，包括
接收机前端和中低频。接收机前端将射频信号下变频
至中频信号进行预放大，由中低频接收机完成信号的
中频放大、滤波、平方律检波、低频放大和积分处理。

信号处理与控制子系统由信息单元、驱动控制
器和配电单元组成。信息单元对接收机输出信号进
行采样，并将数据传输给卫星平台。配电单元对接
收机进行供配电。驱动控制器对扫描驱动机构进行
扫描控制。
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图２　微波探测试验载荷系统组成图
犉犻犵．２　犛狔狊狋犲犿犮狅犿狆狅狊犻狋犻狅狀狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉

　　结构机构子系统由系统承载结构和扫描驱动机
构组成。扫描驱动机构驱动天线反射面作一维圆周
运动，使载荷在一个旋转周期内依次接收观测目标、
宇宙冷空背景和热定标源的微波辐射信号。扫描对
应区域为星下圆盘赤道区域。

微波探测试验载荷设计有在轨和定标两类工作
模式。定标模式为天线口面对准热定标源进行观
测；在轨工作模式包括扫描周期分别为１８，２４，３６ｓ
的３种模式。其中，以１８ｓ扫描周期为主工作模
式，２４ｓ及３６ｓ为备用工作模式。

微波探测试验载荷采用天线口面周期两点定标
方式。天线周期运动，对准热定标源、冷空与地面观
测目标。热定标源提供稳定标准的高亮温信号，冷
空提供稳定已知的低亮温信号。对地观测与过渡区
域设计为２８°，冷空区域与其相邻，范围为１１°，热定
标区域中心轴与星下指向轴成１８０°，范围为１０°。

定标及观测区域示意图如图３所示。
定标子系统硬件由热定标源组成。热定标源采

用金属铝作基体，在基体上浇铸高发射率的树脂型
吸波材料来满足宽频段、高发射率和高热导率的辐
射体研制需求。

图３　定标观测区域示意图
犉犻犵．３　犛犮犺犲犿犪狋犻犮犱犻犪犵狉犪犿狅犳狅犫狊犲狉狏犪狋犻狅狀犪狀犱犮犪犾犻犫狉犪狋犻狅狀犪狉犲犪

为保证微波探测试验载荷正常工作，应考虑
整星质量、功耗等。载荷与星体隔热安装，与星上
其他设备靠近面采用隔热措施，其余面采用散热
措施。对４２５，１８３ＧＨｚ接收机采用主动热控，由
于资源有限，未采用单独的散热措施。在超过最
高规定温度时实施关机，保证２个频段接收机前
端工作在０～３５℃，２个频段接收机中低频工作在
－５～４０℃。

３　地面测试
完成微波探测试验载荷研制后，分别对载荷辐
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射性能和系统灵敏度进行测试。载荷辐射性能采用
天线近场测试系统进行测试，系统灵敏度采用实验
室冷热定标方法进行测试。

３１　辐射性能测试
进行系统辐射性能测试时，对天线子系统的

１８３ＧＨｚ频段方向进行测试，测试频点分别为１７４，
１８３，１９２ＧＨｚ，各频段辐射性能测试框图如图４所
示，测试结果见表３。

图４　系统辐射性能测试框图
犉犻犵．４　犅犾狅犮犽犱犻犪犵狉犪犿狅犳狊狔狊狋犲犿狉犪犱犻犪狋犻狅狀狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狋犲狊狋

由于４２５ＧＨｚ达到亚毫米波段，国内测试条件不
具备，只能对４２５ＧＨｚ频段辐射性能进行仿真验证。

３２　灵敏度测试
对微波探测试验载荷灵敏度测试，方法为：
１）在天线口面处放置一宽孔径标准辐射冷源，

模拟在轨冷定标，天线对准热定标源，模拟在轨
热定标。
２）在综合测试设备显示器上读取热定标源的

物理温度犜Ｈ，冷定标源的液氮温度犜Ｌ。
３）根据读取的犜Ｈ、犜Ｌ，计算天线输入亮温。
４）在综合测试设备显示器上第犻（犻：１～５）通道

每扫描周期取１个热定标源的输出电平犞Ｈ犻狀，１个
冷定标源的输出电平犞Ｌ犻狀，读取通道自动增益控制
（ＡＧＣ）数据稳定不变的１０组犞Ｈ犻狀（狀：１～４０）、犞Ｌ犻狀

（狀：１～４０）。
５）将１０个犞Ｈ犻狀取平均值为犞Ｈ犻，１０个犞Ｌ犻狀取

平均值为犞Ｌ犻；根据１０个犞Ｈ犻狀计算方差σＨ犻。
６）第犻通道的灵敏度计算公式为Δ犜犻＝σＨ犻×

（犜Ｈ－犜Ｌ）／（犞Ｈ犻－犞Ｌ犻）。
７）每个通道连续读取５组灵敏度数据，并选取

其次大值作为测试结果。
８）灵敏度测试在接收机开机２ｈ后进行。

３３　地面测试总结
系统频率及带宽直接通过测试接收机获得，对

地面性能测试结果见表３和表４。
表３　主要技术指标测试结果１

犜犪犫．３　犛狔狊狋犲犿狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊１

项目 指标要求 测试结果 符合性

接收机频率
及带宽

（４２４．７６３±４．０）ＧＨｚ：
２ＧＨｚ±１０％；
４２４．７６３ＧＨｚ：
４ＧＨｚ±１０％；

（１８３．３１±７．０）ＧＨｚ：
２ＧＨｚ±１０％；

（１８３．３１±３．０）ＧＨｚ：
１ＧＨｚ±１０％；

（１８３．３１±１．０）ＧＨｚ：
０．５ＧＨｚ±１０％

（４２４．７６３±４．０）ＧＨｚ：
１．９ＧＨｚ；

４２４．７６３ＧＨｚ：
３．９６ＧＨｚ；

（１８３．３１±７．０）ＧＨｚ：
１．９１ＧＨｚ；

（１８３．３１±３．０）ＧＨｚ：
１．００８ＧＨｚ；

（１８３．３１±１．０）ＧＨｚ：
０．５１ＧＨｚ

符合

主波束效率 ≥９０％

１７４ＧＨｚ：９７．２４％；
１８３ＧＨｚ：９７．０９％；
１９２ＧＨｚ：９６．５９％；
（４２５±５）ＧＨｚ：９６．５％

符合

空间分辨率１８３ＧＨｚ：≤６９０ｋｍ；
４２５ＧＨｚ：≤３５０ｋｍ

１８３ＧＨｚ：
≤６２５ｋｍ（１．００°）；
４２５ＧＨｚ：

≤２６２ｋｍ（０．４２°）

符合

量化等级 １２ｂｉｔｓ １２ｂｉｔｓ 符合

表４　主要技术指标测试结果２
犜犪犫．４　犛狔狊狋犲犿狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狊２

序号 项目或参数 技术条件或
技术要求／Ｋ

实测值／Ｋ符合性

１１８３ＧＨｚ１通道灵敏度 ≤０．６ ０．５０ 符合
２１８３ＧＨｚ２通道灵敏度 ≤０．６ ０．３７ 符合
３１８３ＧＨｚ３通道灵敏度 ≤０．６ ０．３７ 符合
４４２５ＧＨｚ１通道灵敏度 — ２．２０ —
５４２５ＧＨｚ２通道灵敏度 — １．７７ —

４　在轨试验
４１　开机试验

载荷交付卫星总体后，随整星参加各项试验。
载荷装星照片如图５所示。

风云四号Ａ星于２０１６年１２月１１日发射。微
波探测试验载荷于２０１６年１２月２０日１４：４９首次
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图５　微波探测载荷装载于风云四号犃星
犉犻犵．５　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉

犻狀狊狋犪犾犾犲犱狅狀犉犢４犃

开机试验。１８３，４２５ＧＨｚ接收机先后启动工作，驱
动机构带动天线周期扫描，实现星下圆盘中地球赤
道区域１８ｓ连续观测和载荷全口径周期定标，载荷
各项遥感测量参数正常，中国气象局地面站成功获

得静止轨道微波遥感数据，载荷５个探测通道观测
数据经定标后均生成赤道区域实时亮温曲线。

自西向东扫描载荷，由遥感曲线可知，载荷在天
线旋转１周过程中，首先接收到星下圆盘西侧的冷
空信号，随后天线对准星下地球圆盘赤道区域，之后
又接收到冷空信号，最后观测热定标辐射源，与设计
时序一致，验证了天线扫描设计和产品实现效果。

在第１～８０个采样点，由于天线指向轴靠近卫
星平台一侧，受平台辐射影响，亮温信号有所波动；
第２２１～２７５个采样点为冷定标区域，此时天线指向
轴远离卫星平台一侧，接收的冷空背景辐射稳定；第
１０１～２００个采样点亮温为地球观测区域，亮温在
２００～３００Ｋ间；第２７６～３２５个采样点为观测热定
标源区域，接收亮温稳定。以上均验证了定标区域
设计的正确性。

图６　微波探测试验载荷首日试验５个通道亮温数据
犉犻犵．６　犉犻狏犲犮犺犪狀狀犲犾狊′犫狉犻犵犺狋狀犲狊狊狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲犱犪狋犪狅犳狋犺犲犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉犻狀狋犺犲犳犻狉狊狋犱犪狔狅犳狅犫狊犲狉狏犪狋犻狅狀

４２　灵敏度测试
２０１６年１２月２０日至２０１７年１月７日，探测仪

按照首次开机试验步骤，进行１０次灵敏度探测试
验，根据当日仪器温度情况，持续时长为２．７３～
６．０７ｈ，各次试验均采用１８ｓ周期扫描模式进行观
测。微波试验载荷在轨开机具体时间见表５。

接收机灵敏度定义为在热源稳定的在轨运行期
间，接收机观测热源亮温输出的方差。由于微波探
测试验载荷热定标源未进行主动热控，且扫描周期

为１８ｓ，所以此次在轨灵敏度的计算没有像以往在
轨微波载荷一样计算连续２０条扫描线和２个热源
计数值的标准差，而是计算每个扫描线周期内２０个
热源计数值的标准差。

具体测试步骤如下：
１）计算犜Ｌ、犜Ｈ。其中犜Ｌ为２．７Ｋ，犜Ｈ为热

定标源５个测温点的均值。
２）每个扫描周期取１个热定标源的输出电平

犞Ｈ，１个冷定标源的输出电平犞Ｌ。
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表５　微波试验载荷在轨开机具体时间
犜犪犫．５　犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋狋犻犿犲狅犳狋犺犲犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾

犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉
日期 开机时刻 关机时刻 持续时长／ｈ

２０１６年１２月２０日 １４：４０ １７：４０ ３．００
２０１６年１２月２１日 １４：４５ １７：２９ ２．７３
２０１６年１２月２２日 １４：４２ １７：３５ ２．８８
２０１６年１２月２９日 １４：４７ １７：３９ ２．９０
２０１６年１２月３０日 ０９：２３ １４：１３ ４．８３
２０１７年１月３日 ０９：５４ １４：５１ ４．９５
２０１７年１月４日 ０９：０２ １５：０６ ６．０７
２０１７年１月５日 ０９：１０ １４：５７ ５．７８
２０１７年１月６日 ０９：１０ １４：４５ ５．５８
２０１７年１月７日 ０９：０８ １４：５５ ５．７８

　　３）每个扫描周期内取２０个热源计数值，计算
方差为σＨ。

灵敏度计算公式为
犖ｅｄｔ＝σＨ×（犜Ｈ－犜Ｌ）／（犞Ｈ－犞Ｌ） （１）

　　各通道灵敏度的每日均值计算结果见图７和
表６。

图７　灵敏度在轨测试结果
犉犻犵．７　犐狀狅狉犫犻狋狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狅犳狊犲狀狊犻狋犻狏犻狋狔

由图７和表６可知，微波探测试验载荷各通道
灵敏度保持稳定，且１８３ＧＨｚ各通道均满足小于
０．６Ｋ的指标要求，４２５ＧＨｚ１通道灵敏度为
１．８５Ｋ，２通道灵敏度为１．４１Ｋ。在轨灵敏度各日
稳定的测试值验证了微波辐射计工作于地球静止轨
道的稳定性。

由于载荷频率分离插入损耗、接收系统噪声、定
标系统观测区域和定标源发射率与温度稳定性均会
影响灵敏度测试结果，故载荷在轨性能验证了静止

轨道微波辐射计频率分离、接收及定标技术。
表６　灵敏度在轨测试结果与技术指标的符合性

犜犪犫．６　犆狅狀犳狅狉犿犪狀犮犲狅犳犻狀狅狉犫犻狋狋犲狊狋狉犲狊狌犾狋狅犳狊犲狀狊犻狋犻狏犻狋狔
狑犻狋犺狋犲犮犺狀犻犮犪犾犻狀犱犲狓

项目 技术
指标／Ｋ

地面实
测值／Ｋ

在轨测试
（所有数据
均值）／Ｋ

符合性

１８３ＧＨｚ１通道 ≤０．６ ０．５０ ０．４０ 符合
１８３ＧＨｚ２通道 ≤０．６ ０．３７ ０．２９ 符合
１８３ＧＨｚ３通道 ≤０．６ ０．３７ ０．２８ 符合
４２５ＧＨｚ１通道 － ２．２０ １．８５ －
４２５ＧＨｚ２通道 － １．７７ １．４１ －

　　
４３　交叉比对试验

由于无静止轨道微波遥感在轨工作先例，无法
进行同类轨道微波遥感数据交叉比对。采用极轨载
荷先进技术微波辐射计（ＡｄｖａｎｃｅｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＭｉ
ｃｒｏｗａｖｅＳｏｕｎｄｅｒ，ＡＴＭＳ）与静止轨道载荷进行不
同轨道高度数据比对。

ＡＴＭＳ是新一代微波辐射计，其运行平台是国
家极轨环境卫星系统（ＮａｔｉｏｎａｌＰｏｌａｒＯｒｂｉｔｉｎｇＯｐ
ｅｒａｔｉｏｎａｌＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，
ＮＰＯＥＳＳ）［９１１］。ＡＴＭＳ探测从２３～１８３ＧＨｚ的
２２个离散频率上的地表和大气微波辐射开始，其中
通道１～１５为低频探测通道（２３～５７ＧＨｚ），主要用
于探测大气温度廓线；通道１６～２２为高频探测通道
（８８～１８３ＧＨｚ），主要用于探测大气湿度廓线。
ＡＴＭＳ载荷１８，２０，２２通道与微波探测试验载荷
１８３ＧＨｚ频段３个通道频段范围相同。

由于ＡＴＭＳ为极轨载荷，轨道高度为８２４ｋｍ，
１８３ＧＨｚ星下点空间分辨率为１５．８ｋｍ，刈幅宽度
为２５００ｋｍ，整个刈幅宽度内共有９６个足迹。微
波探测试验载荷轨道高度为３５８００ｋｍ，１８３ＧＨｚ
星下点空间分辨率实测值为６２５ｋｍ。因此在ＡＴ
ＭＳ的刈幅宽度内，至少覆盖３个微波探测试验载
荷波束足迹。交叉比对像元配准图如图８所示。

通过计算ＦＹ４微波探测试验载荷与ＡＴＭＳ
载荷亮温值偏差进行交叉比对。由于微波探测试验
载荷空间分辨率远大于ＡＴＭＳ载荷，故采用ＡＴ
ＭＳ载荷多个足迹的亮温平均值与对应的微波探测
试验载荷亮温进行比较。空间上，ＡＴＭＳ载荷选取
微波探测试验载荷大足迹范围内的多个小足迹；时
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图８　交叉比对像元配准图
犉犻犵．８　犇犻犪犵狉犪犿狅犳狆犻狓犲犾狉犲犵犻狊狋狉犪狋犻狅狀犻狀犮狉狅狊狊犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀

间上，规定大足迹与其范围内小足迹的最大时间间
隔。具体计算方法表示为

Δ犜Ｂ＝犜Ｂ，ＦＹ４（狋０，狓０，狔０）－　　
１
犖∑犻，犼犜Ｂ，ＡＴＭＳ（狋，狓犮犻，犼，狔犮犻，犼） （２）

式中：狋０，狋，狓０，狔０，狓犮犻，犼，狔犮犻，犼满足条件
狋－狋０≤Δ狋ｍａｘ
（狓犮犻，犼－狓０）２＋（狔犮犻，犼－狔０）槡 ２≤狓ＦＯＶ烅烄烆

（３）

狓０，狔０，狓犮犻，犼，狔犮犻，犼，狓ＦＯＶ具体计算方法表示为
狓０＝犚ｅｓｉｎ犃狕０
狔０＝犚ｅｃｏｓ犃狕０ｓｉｎ犈犾０
狓犮犻，犼＝犚ｅｓｉｎ犃狕犻，犼
狔犮犻，犼＝犚ｅｃｏｓ犃狕犻，犼ｓｉｎ犈犾犻，犼

烅

烄

烆

（４）

式中：Δ犜Ｂ为微波探测试验载荷与ＡＴＭＳ载荷亮
温差；犜Ｂ，ＦＹ４为微波探测试验载荷亮温值；犜Ｂ，ＡＴＭＳ

为ＡＴＭＳ载荷亮温值；犖为符合式（３）条件的ＡＴ
ＭＳ载荷波束足迹个数；狋犻，犼为ＡＴＭＳ第犻列，第犼
行波束足迹对应的探测时刻；狋０为微波探测试验载
荷探测时刻；｛狓０，狔０｝为微波探测试验载荷波束足
迹中心点坐标；｛狓犮犻，犼，狔犮犻，犼｝为ＡＴＭＳ第犻列，第犼
行波束足迹中心点坐标；Δ狋ｍａｘ为微波探测试验载荷
与ＡＴＭＳ载荷探测时刻间隔最大允许值；狓ＦＯＶ为微
波探测试验载荷空间分辨率；犚ｅ为地球半径；犃狕０为
微波探测试验载荷波束足迹中心点与星下点经度
差；犈犾０为微波探测试验载荷波束足迹中心点与星下
点纬度差；犃狕犻，犼为ＡＴＭＳ第犻列，第犼行波束足迹
中心点与星下点经度差；犈犾犻，犼为ＡＴＭＳ第犻列，第犼
行波束足迹中心点与星下点纬度差。

根据式（２）～式（４），按照以下步骤进行交叉
比对：
１）在２０１６年１２月２０日—２２日、２０１６年１２月

２９日—３０日、２０１７年１月３日—７日选取与ＡＴ
ＭＳ过风云四号星下圆盘相近时间，进行微波探测
试验载荷探测，具体时间见表５。通过定标定位获
得１级数据，与ＡＴＭＳ载荷对应时间段的１级数据
进行比对，探测通道为（１８３±３），（１８３±７）ＧＨｚ。
２）筛选微波探测试验载荷星下点（赤道、东经

９９．５°）、星下点西相邻足迹（赤道、东经９３．９°）、星下
点东相邻足迹（赤道、东经１０５．１°）３个足迹范围内２
载荷所有探测数据。
３）对于每个微波探测试验载荷符合要求的探

测数据，在其足迹内选取ＡＴＭＳ载荷所有探测数
据，然后去除与微波探测试验载荷探测时间差大于
１０ｍｉｎ的ＡＴＭＳ载荷数据（Δ狋ｍａｘ≤１０ｍｉｎ）。

４）判断每个微波探测试验载荷足迹内的ＡＴ
ＭＳ载荷探测数据标准差是否小于２Ｋ，对于小于
２Ｋ的情况，计算ＡＴＭＳ载荷平均亮温值与微波探
测试验载荷亮温值之差。
５）此外，对微波探测试验载荷在赤道整个扫描

条带内亮温值与ＡＴＭＳ载荷探测亮温值进行趋势
对比。

具体对比结果见图９～１１。由图９和图１０可知，
两个载荷（１８３±３），（１８３±７）ＧＨｚ通道星下点亮温
差值较为接近。在２ｍｉｎ时间间隔内，（１８３±３）ＧＨｚ
亮温差为１Ｋ，（１８３±７）ＧＨｚ亮温差为２Ｋ，初步验
证了载荷定标精度。由图１１可知，微波探测试验载
荷与ＡＴＭＳ载荷变化趋势一致。

对于星下点西相邻足迹和星下点东相邻足迹，
亮温差值最大达到８Ｋ。由于地球静止轨道与极轨
微波载荷对应的大气探测路径仅在观测星下点时相
同，在探测其他位置时入射角不等于０°，两者路径
有所不同，因此亮温值本身存在差异。所以可用星
下点的亮温值比较结果作为交叉比对结果，未来静
止轨道微波探测卫星也可采用星下点数据进行交叉
比对，由于微波星分辨率与极轨载荷相当，对比结果
将更加接近真实情况。

４４　同区域亮温变化观测试验
载荷具备对星下赤道区域连续观测的条件。

２０１７年１月３日载荷已连续观测４ｈ，对星下点亮
温数据随时间变化进行多项式拟合，以此作为同区
域亮温比较依据。（１８３±７）ＧＨｚ通道同区域亮温
变化如图１２所示。各通道连续观察４ｈ亮温变化
见表７。

６５



　第３５卷２０１８年第２期 谢振超，等：微波辐射计静止轨道遥感试验技术

图９　微波探测试验载荷（１８３±３）犌犎狕通道与犃犜犕犛交叉对比图
犉犻犵．９　犆狉狅狊狊犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺犲犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉犪狀犱犃犜犕犛＠（１８３±３）犌犎狕

图１０　微波探测试验载荷（１８３±７）犌犎狕通道与犃犜犕犛交叉对比图
犉犻犵．１０　犆狉狅狊狊犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺犲犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉犪狀犱犃犜犕犛＠（１８３±７）犌犎狕

图１１　微波探测试验载荷（１８３±７）犌犎狕与犃犜犕犛亮温
变化趋势图（２０１７年１月５日）

犉犻犵．１１　犞犪狉犻犪狋犻狅狀狋狉犲狀犱犮狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺犲犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾
犿犻犮狉狅狑犪狏犲狉犪犱犻狅犿犲狋犲狉犪狀犱犃犜犕犛＠
（１８３±７）犌犎狕（犑犪狀５狋犺，２０１７）

　　３颗极轨卫星时间分辨率为４ｈ，微波探测载荷
各通道４ｈ内亮温变化均大于２Ｋ；（１８３±７）ＧＨｚ
通道探测高度更接近地面，变化范围大于其他通道，
其１ｈ亮温最大变化为３．１０Ｋ，４ｈ累积变化为
７．６７Ｋ，证明了静止轨道高频次微波探测可获得极
轨载荷无法探知的亮温变化。在轨实测结果说明了
静止轨道微波气象卫星的研制意义。

图１２　（１８３±７）犌犎狕通道同区域亮温变化图
犉犻犵．１２　犇犻犪犵狉犪犿狅犳犫狉犻犵犺狋狀犲狊狊狏犪狉犻犪狋犻狅狀犻狀狋犺犲

狊犪犿犲狉犲犵犻狅狀＠（１８３±７）犌犎狕

４５　整星姿态调整成像试验
２０１７年２月２７日—２８日卫星在轨姿态发生缓

慢变化（抬升１．５°），在２０１７年２月２８日凌晨２点
至３点，微波探测试验载荷开机，并采用１８ｓ扫描
模式连续观测１ｈ，获得２００条扫描线，形成有效带
状观测区域。

根据观测期间的轨道时刻、轨道半长轴、轨道偏
心率、轨道倾角、轨道升交点赤经、轨道近地点幅角、
轨道幅角、滚动姿态角、俯仰姿态角、偏航姿态角、载
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荷指向方位角、载荷指向高度角计算星下点经度及
星下点纬度。将对应经纬度及通道亮温采用线性差

值法进行绘图，获取了各通道亮温图像，如图１３
所示。

表７　各通道同区域亮温变化表
犜犪犫．７　犅狉犻犵犺狋狀犲狊狊狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狏犪狉犻犪狋犻狅狀狊犻狀狋犺犲狊犪犿犲犪狉犲犪狅犳犳犻狏犲犮犺犪狀狀犲犾狊 ／Ｋ

项目 第１小时
亮温变化

第２小时
亮温变化

第３小时
亮温变化

第４小时
亮温变化 ４ｈ总变化量 １ｈ内最大

亮温变化

１８３ＧＨｚ１通道 ０．２５ ０．４２ ０．６１ ０．８２ ２．１１ ０．８２
１８３ＧＨｚ２通道 ０．２２ ０．４４ ０．６３ ０．８０ ２．１０ ０．８０
１８３ＧＨｚ３通道 ０．０８ ２．４５ ３．１０ ２．０４ ７．６７ ３．１０
４２５ＧＨｚ１通道 １．９４ ０．８９ ０．７２ １．４３ ４．９８ １．９４
４２５ＧＨｚ２通道 ０．１１ １．２３ ２．１３ ２．８０ ６．２７ ２．８０

图１３　整星姿态调整各通道亮温图像
犉犻犵．１３　犅狉犻犵犺狋狀犲狊狊狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲犻犿犪犵犲狊狅犳犪犾犾犮犺犪狀狀犲犾狊犱狌狉犻狀犵狋犺犲犪狋狋犻狋狌犱犲犪犱犼狌狊狋犿犲狀狋狅犳狋犺犲狊犪狋犲犾犾犻狋犲

　　１８３ＧＨｚ通道中，（１８３±７）ＧＨｚ通道亮温最
高，（１８３±３）ＧＨｚ次之，（１８３±１）ＧＨｚ亮温最低；
４２５ＧＨｚ通道探测高度高于（４２５±４）ＧＨｚ高度，
大气温度随高度升高而下降，故４２５ＧＨｚ通道亮温
小于（４２５±４）ＧＨｚ亮温。

目前仅有星下点亮温数据可采取４．４节方法进
行比较，其他位置数据由于大气探测路径不同，难以
进行直接比对。该载荷低分辨率区域数据如何进行
反演和模式同化，有待进一步研究。

５　结束语
为验证静止轨道微波遥感工程可实现性和关键

技术，利用风云四号Ａ星（尺寸空间：３４０ｍｍ×
５２０ｍｍ×４２０ｍｍ；质量：２５ｋｇ），研制了１８３ＧＨｚ／
４２５ＧＨｚ五通道微波探测试验载荷。自２０１６年

１２月２０日起，微波探测试验载荷进行在轨探测试
验，载荷各项遥测参数正常，超过了３个月的考核寿
命。从性能上看，１８３ＧＨｚ灵敏度优于０．５Ｋ，
４２５ＧＨｚ灵敏度优于１．９Ｋ，遥感观测数据经分析
比对，与世界上最先进的载荷—美国ＡＴＭＳ观测数
据变化趋势基本一致，并完成了静止轨道微波遥感
图像。结果表明：探测试验载荷能承受卫星发射和
地球静止轨道环境的双重考验，也向世界证明了真
实孔径体制微波辐射计可用于静止轨道遥感探测。

载荷采用１８３ＧＨｚ／４２５ＧＨｚ双频段准光学馈
电网络。自主研制了４２５ＧＨｚ两通道接收机，自主
设计了１８３～４２５ＧＨｚ静止轨道定标系统。载荷灵
敏度符合指标要求，探测亮温与极轨载荷交叉比对
结果基本一致，由此验证了静止轨道微波气象卫星
载荷毫米波、亚毫米波准光学馈电网络、接收、定标
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等关键技术的工程可实现性，为微波星载荷工程研
制提供了可能。４２５ＧＨｚ频段已达到太赫兹频段，
说明我国星载微波遥感技术已从毫米波迈向太赫兹
频段。

载荷进行了同区域亮温变化观测试验，部分通
道４ｈ累积变化超过７Ｋ，证明了３颗极轨气象卫星
的时间分辨率无法覆盖短时亮温变化。由于台风旋
转等现象周期短，仅靠极轨卫星覆盖难以捕捉这些
短时变化，因此静止轨道高频次观测、对局部区域连
续观测具有重要意义。

在应用方面，微波探测试验载荷目前仅获得亮
温数据，可进一步进行数据反演研究。对４２５ＧＨｚ
频段星载数据如何获得气象、环境领域等一些新的
结果需要进一步研究。已获得的低分辨率静止轨道
微波数据后续也可尝试同化进入模式，对效果进行
分析。此外还可尝试进行月球、射电星等观测，研究
静止轨道微波气象卫星全口径定标方法。

在硬件研制方面，由于搭载空间限制，微波探测
试验载荷天线口径仅为１６０ｍｍ，如需实现静止轨
道微波气象卫星５４ＧＨｚ频段５０ｋｍ空间分辨率指
标，后续需研制５ｍ口径天线系统，因此还需解决
大口径高精度天线反射面加工制造、形面测量、热变
形控制等关键技术。天馈与接收定标部分系统集成
后，全系统测试、定标等关键技术也需进一步研究。

参考文献
［１］　乌拉比ＦＴ，穆尔ＲＫ，冯健超．微波遥感［Ｍ］．侯世

昌，马锡冠，译．北京：科学出版社，１９８８：１３．
［２］　姜景山，王振占，张晓辉．微波月亮———人类对月球

的全新视角———中国“嫦娥一号”卫星微波探测仪若
干探测结果［Ｊ］．遥感技术与应用，２００９，２４（４）：４０９
４２２．

［３］　姜景山，王振占，李芸．嫦娥１号卫星微波探月技术
机理和应用研究［Ｊ］．中国工程科学，２００８，１０（６）：
１６２２．

［４］　ＧＡＳＩＥＷＳＫＩＡＪ，ＶＯＲＯＮＯＶＩＣＨＡ，ＷＥＢＥＲＢ
Ｌ，ｅｔａｌ．Ｇｅｏｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｉｃｒｏｗａｖｅ（ＧＥＭ）ｓｏｕｎｄ
ｅｒ／ｉｍａｇｅｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩＥＥＥ
ＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ
（ＩＧＡＲＳＳ）．Ｔｏｕｌｏｕｓｅ：ＩＥＥＥ，２００３：１２０９１２１１．

［５］　ＰＩＮＯＲＩＳ，ＢＡＯＲＤＯＦ，ＭＥＤＡＧＬＩＡＣＭ，ｅｔａｌ．
ＯｎｔｈｅｐｏｔｅｎｔｉａｌｏｆｓｕｂｍｍｐａｓｓｉｖｅＭＷｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ
ｆｒｏｍｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｔｏｒｅｔｒｉｅｖｅｈｅａｖｙｐｒｅｃｉｐｉ
ｔａｔｉｏｎｏｖｅｒｔｈｅｍｅｄｉｔｅｒｒａｎｅａｎａｒｅａ［Ｊ］．Ａｄｖａｎｃｅｓｉｎ
Ｇｅｏｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００６（７）：３８７３９４．

［６］　ＢＩＺＺＡＲＲＩＢ．Ｉｎｉｔｉａｔｉｖｅｓｆｏｒｍｉｌｌｉｍｅｔｒｅ／ｓｕｂｍｉｌｌｉｍｅｔｒｅ
ｗａｖｅｓｏｕｎｄｉｎｇｆｒｏｍｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｏｒｂｉｔ［Ｃ］∥ＩＥＥＥ
ＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ
（ＩＧＡＲＳＳ）．Ｒｏｍａ：［ｓ．ｎ．］，２００２：５４８５５２．

［７］　ＴＡＮＮＥＲＡＢ，ＷＩＬＳＯＮＷＪ，ＬＡＭＢＲＩＧＳＴＥＮＢ
Ｈ，ｅｔａｌ．Ｉｎｉｔｉａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｓｙｎｔｈｅｔｉｃ
ｔｈｉｎｎｅｄａｒｒａｙｒａｄｉｏｍｅｔｅｒ（ＧｅｏＳＴＡＲ）ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｏｒ
ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅ
ａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２００７，４５（７）：１９４７１９５７．

［８］　ＬＩＭＢ，ＧＡＩＥＲＴ，ＫＡＮＧＡＳＬＡＨＴＩＰ，ｅｔａｌ．Ｉｎｉｔｉａｌ
ｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍｔｈｅＧｅｏＳＴＡＲＩＩｌａｂｏｒａｔｏｒｙｄｅｍｏｎｓｔｒａ
ｔｏｒ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍ
ｐｏｓｉｕｍ，Ｍｕｎｉｃｈ：ＩＥＥＥ，２０１２：１２８２１２８５．

［９］　ＭＯＲＡＤＩＩ，ＦＥＲＲＡＲＯＲＲ，ＳＯＤＥＮＢＪ，ｅｔａｌ．Ｒｅ
ｔｒｉｅｖｉｎｇｌａｙｅｒａｖｅｒａｇｅｄｔｒｏｐｏｓｐｈｅｒｉｃｈｕｍｉｄｉｔｙｆｒｏｍ
ａｄｖａｎｃｅｄｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｍｉｃｒｏｗａｖｅｓｏｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｖａｐｏｒ
ｃｈａｎｎｅｌｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄ
ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１５，５３（１２）：６６７５６６８８．

［１０］　ＭＵＴＨＣ，ＬＥＥＰＳ，ＳＨＩＵＥＪＣ，ｅｔａｌ．Ａｄｖａｎｃｅｄ
ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｍｉｃｒｏｗａｖｅｓｏｕｎｄｅｒｏｎＮＰＯＥＳＳａｎｄ
ＮＰＰ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ
Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ａｎｃｈｏｒａｇｅ：ＩＥＥＥ，２００４：２４５４２４５８．

［１１］　ＭＵＴＨＣ，ＷＥＢＢＷＡ，ＡＴＷＯＯＤＷ，ｅｔａｌ．Ａｄ
ｖａｎｃｅｄｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｍｉｃｒｏｗａｖｅｓｏｕｎｄｅｒｏｎｔｈｅｎａｔｉｏｎａｌ
ｐｏｌａｒｏｒｂｉｔｉｎｇｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓ
ｔｅｍ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍ
ｐｏｓｉｕｍ．Ｓｅｏｕｌ：［ｓ．ｎ．］，２００５：９９１０２．

９５


