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星载抛物面天线视在相位中心确定方法及应用

沈迎咏,高晶波,王 聪

(哈尔滨工业大学航天学院,哈尔滨150001)

摘 要:星载抛物面天线成像过程中对波束的指向精度有较高要求,而波束指向精度在很大程

度上取决于天线相位中心的位置精度。基于抛物面天线工作原理及视在相位中心的定义,提出

一种抛物面天线视在相位中心的确定方法。在此基础上,通过卫星在轨多体系统仿真分析,给

出了卫星机动过程中的视在相位中心坐标范围,并利用最小二乘法分析了视在相位中心坐标偏

移量。进一步对比分析了有阻尼器和无阻尼器连接方式对天线视在相位中心偏移量的影响关系,
为后续抛物面天线指向精度研究提供了理论基础。
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Abstract:Theaccuracyrequirementofbeampointingishighinimagingprocessofspacebornepar-
abolicantenna,andtheaccuracyofbeampointingdependslargelyonthepositionalaccuracyofan-
tennaphasecenter.Basedontheworkingprincipleofparabolicantennaandthedefinitionofap-
parentphasecenter,thispaperproposesamethodfordeterminingtheapparentphasecenterofa
parabolicantenna.Onthisbasis,throughthesatelliteon-orbitmulti-bodysystemsimulationanal-
ysis,theapparentphasecentercoordinaterangeofthesatellitemaneuveringprocessisgiven,and
theapparentphasecentercoordinateoffsetisanalyzedbytheleastsquaresmethod.Furthermore,

theinfluenceoftheconnectionmodeswithandwithoutdampersonthephaseoffsetoftheantenna
iscomparedandanalyzed,whichprovidesatheoreticalbasisforthesubsequentstudyofthepoint-
ingaccuracyoftheparabolicantenna.
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0 引言

随着通信、雷达、人造卫星的发展,天线在

国防领域的应用越来越广泛,由于抛物面天线具

有发射功率大、副瓣较低、结构简单易加工、相

关技术较成熟等优点[1],常常被选择作为发射天线

或阵列单元。例如SAR卫星[2-3]采用大口径可展开

抛物面天线,馈源处安置喇叭天线,它的主要任

务是通过微波成像的方式获取地面目标的图像情

报信息,结合多种成像工作模式,实现对地面目
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标的详查和普查。为了适应微波载荷提出的空间

高分辨率、定位高精度、探测高灵敏度的参数指

标,卫星天线需具备更高的指向精度[4]和稳定

度[5],而这些均与天线的相位中心密切相关。
相位中心在卫星天线研究中占有重要地位。

为了实现反射面天线高增益和低副瓣电平的目标,
必须把馈源喇叭天线相位中心[6-10]放置在反射器抛

物面的焦点处。由于喇叭天线的辐射场不是理想

的球面波,因此不存在严格的相位中心,但实际

应用中仍需要确定一个近似的相位中心,并使其

与抛物面焦点重合,以便得到最大的天线增益,
该点便称为 “视在相位中心”[11-13]。在实际应用中

将对视在相位中心进行测量,来替代物理意义上

的相位中心。确定喇叭天线的视在相位中心有两

种方法:一种是实验方法[14],该方法将喇叭天线

放置在抛物面天线的焦点附近做轴向移动,确定

抛物面天线的增益最大 (或者主瓣宽度最窄)时

的喇叭天线的位置,从而确定视在相位中心。实

验方法虽然简单,但需要进行重复的实验,工作

量大,效率低。另一种是从理论近似分析求得[3],
该分析需要计算抛物面天线主波束一定角度范围

内的多个测点的远场相位方向图的相位波动值,
当某点方向图的相位波动最小时,这个点就称为

天线的视在相位中心,此时抛物面天线视在相位

中心的计算公式很复杂,不能直接应用于工程实

际中。因此,本文结合具体的实际问题,建立卫

星有限元模型,基于多体系统动力学在轨仿真分

析,利用抛物面天线的工作原理以及视在相位中

心的定义,拟合抛物面天线在机动过程中的视在

相位中心位置,并利用最小二乘法分析视在相位

中心坐标偏移量。对比分析有阻尼器和无阻尼器

两种连接方式对天线视在相位中心偏移量的影响,
为抛物面天线指向精度的研究提供参考。

1 抛物面天线工作原理与视在相位中心

抛物面天线是由抛物面反射器和位于其焦点

处的馈源组成的面状天线,馈源处通常安置喇叭

天线。如图1所示,抛物面天线有以下两个重要的

性质[15]:1)由焦点F 发出的射线经反射器抛物

面反射后,所有反射线都与抛物面轴线平行;反

之,当平行射线沿抛物面轴线入射到抛物面上时,
被抛物面反射后,其反射线均汇聚于焦点处。2)
由焦点发出并经抛物面反射的各条射线,到达垂

直于抛物面轴线任一平面时的波程相等,因此,
垂直于轴线的平面为等相位面。这两个性质的证

明如下:

图1 反射器在xz平面内的横截面

Fig.1 Crosssectionofthereflectorinthexzplane

O 点为反射器抛物面的顶点,F 为焦点,焦

距为f,M 为反射器表面上一点,M 点与焦点F的

距离为rf,该抛物线用极坐标 rf,θf( ) 可表示为
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因此可以得出

αf =αi=
θf

2
(6)

αf +αi=
θf

2
(7)

性质1)由此可以证明。
下面证明性质2),从焦点到口径面的总长

度为

FM +MN =rf +rfcosθf

=rf 1+cosθf( )

=2f

(8)

因为总长度是恒定的,从焦点处的馈源到达口径

平面的波相位也恒定。
以上两个重要的性质是抛物面天线的工作基

础。基于以上性质,抛物面天线用作发射天线时,
位于焦点F 处的弱方向性馈源向抛物面辐射球面

波,经抛物面反射的电磁波变成沿轴线传输的截

面约为抛物面口径的平面电磁波 (相位相同),使

反射器口面场形成均匀分布,均匀口面场将产生

方向性辐射场,反之,如果把抛物面天线用作接

收天线,入射波又是平行于抛物面轴线的平行波

形式,经反射器反射后则会把平面波转换成球面

波传送到位于焦点位置的馈源 (相位中心),形成

聚集接收,增加其接收信号的强度。因此,从物

理现象上电磁波相当于从一点发出或者被同一点

接收,定义此点即为抛物面天线视在相位中心。

2 整星多体系统动力学仿真

整星多体模型包括星本体、天线系统、左右

对称的帆板等。本文重点研究天线视在相位中心,
因此将星本体视为刚体,馈源简化为圆形平面薄

板,如图2所示。整星在方位向 (X 轴)上定轴

转动,范围为0°~90°,这个过程中保持动中成像,
有指向精度与稳定度要求,然后成像结束,恢复

初始位置,调姿曲线如图3所示。本文仿真环境

是:整星受到距离向即x 轴正方向的飞轮干扰力、
飞轮干扰力矩以及太阳电池阵驱动机构 (SADA)
扰动。飞轮干扰力及干扰力矩采用四阶谐波叠加

mt( ) =∑
n

i=1
CiΩ2sin2πhiΩt+αi( ) (9)

其中,m(t)为扰动力或扰动力矩;n 为模型中含

有的谐波数;Ω 为转速;hi 为第i次谐波数;Ci 为

与 mt( ) 相 应 的 第i 次 谐 波 的 幅 值,单 位 为

N/Hz2或N·m/Hz2;αi为随机相位角,假设均匀

分布在 0,2π[ ] 。本文仿真分析中,飞轮转速为

6000r/s,飞轮谐波系数如表1所示,飞轮干扰力

如图4所示,飞轮干扰力矩如图5所示。考虑

SADA扰动时,由于轴向干扰力矩为主要扰动因

素,径向干扰力为次要扰动因素,本次仿真忽略

SADA干扰力的影响,只建立SADA扰动力矩的

模型,干 扰 力 矩 的 均 值 为 2N· m,方 差 为

0.3 (N·m)2,如图6所示。

图2 整星仿真模型

Fig.2 Wholestarsimulationmodel

图3 整星调姿曲线

Fig.3 Wholestarattitudecurve

图4 飞轮干扰力曲线

Fig.4 Flywheelinterferenceforcecurve
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图5 飞轮干扰力矩曲线

Fig.5 Flywheelinterferencetorquecurve

图6 SADA扰动力矩曲线

Fig.6 SADAinterferencetorquecurve

  采用不同的连接方式进行仿真分析,各

仿真工况如表2所示,分析不同工况下视在相位中

心的位置。

表1 飞轮谐波系数

Tab.1 Flywheelharmoniccoefficient

谐波系数 干扰力参数 谐波系数 驱动力拒参数

hi ci (10-7N/Hz2) hi ci (10-7N·m/Hz2)

1 0.7852 1.0 0.3239

2 0.2984 2.0 0.0744

3 0.0777 2.90 0.0309

4 0.1036 3.88 0.0472

表2 多体动力学仿真工况

Tab.2 Multi-bodydynamicssimulationconditions

工况 连接方式

工况1 无阻尼器连接

工况2 阻尼器连接

3 天线视在相位中心的计算

采集不同仿真工况下反射器抛物面标志点坐

标,利用最小二乘法拟合抛物面方程。仿真过程

中,坐标原点放置在天线底部中心,采集xz 面与

yz面天线内反射表面标志点坐标,分别拟合计算

焦点 (x0,z0)和 (y90,z90),得到视在相位中

心 (x0,y90,(z0+z90)/2)。下面以天线不动时

为例求解天线视在相位中心。
初始时刻xz 面与yz 面天线内反射面标志点

坐标如表3、表4所示,利用最小二乘法分别拟合

标志点如图7中 (a)、(b)所示,可得xz 面拟合

曲线为

表3 xz面内标志点坐标

Tab.3 Markerpointscoordinatesinthexzplane

x z x z x z x z

-6100.0 3072.4 -3405.3 988.7 5743.9 2763.7 2969.3 751.4

-5743.9 2763.7 -2969.3 751.4 5387.9 2455.0 2519.8 540.4

-5387.9 2455.0 -2519.8 540.4 5020.8 2139.8 2057.6 359.3

-5020.8 2139.8 -2057.6 359.3 4634.8 1827.6 1583.7 211.4

-4634.8 1827.6 -1583.7 211.4 4237.5 1529.8 1100.0 100.0

-4237.5 1529.8 -1100.0 100.0 3827.9 1249.2 — —

-3827.9 1249.2 6100.0 3072.4 3405.3 988.7 — —
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表4 yz面内标志点坐标

Tab.4 Markerpointscoordinatesintheyzplane

y z y z y z y z

-6100.0 3072.4 -3405.3 988.7 5743.9 2763.7 2969.3 751.4

-5743.9 2763.7 -2969.3 751.4 5387.9 2455.0 2519.8 540.4

-5387.9 2455.0 -2519.8 540.4 5020.8 2139.8 2057.6 359.3

-5020.8 2139.8 -2057.6 359.3 4634.7 1827.7 1583.7 211.4

-4634.8 1827.6 -1583.7 211.4 4237.4 1529.9 1100.0 100.0

-4237.5 1529.8 -1100.0 100.0 3827.9 1249.2 — —

-3827.9 1249.2 6100.0 3072.4 3405.3 988.7 — —

z=8.3443×10-5x2-5.7066×10-8x+1.5001
(10)

得其焦点 x0,z0( ) 为(3.4149×10-2,3011.0739),

yz面拟合曲线为

z=1.8343×10-5y2+4.2329×10-6y+1.5007
(11)

得其焦点 y90,z90( ) 为(-0.0253,3011.0582),
即可得到视在相位中心(x0,y90,(z0+z90)/2)为
(3.4149×10-2,-0.0253,3011.0661)。

(a)xz面内拟合面

(b)yz面内拟合面

图7 抛物面拟合图

Fig.7 Parabolicfitting

依照此方法可以拟合得到天线机动过程中的

相位中心,利用最小二乘法拟合可得视在相位中

心坐标偏移量,从而可得天线机动过程中的视在

相位中心坐标范围。进行仿真工况1时,天线与中

心平台无阻尼器连接,拟合可得视在相位中心坐

标偏移量如图8所示。从图8中可以看出,视在相

位中心在天线机动过程中受到飞轮干扰以及SADA
扰 动 的 影 响,x 坐 标 的 偏 移 量 范 围 Δx ∈
-0.2169,0.2358( ) ,y 坐标的偏移量范围Δy∈
-0.0184,0.0249( ) ,z坐标的偏移量范围Δz∈
-0.1569,0.2093( ) ,由于整星在方位向 (x 轴)
定轴转动,因此y 坐标偏移量最小。

图8 无阻尼器连接时天线视在相位中心偏移量

Fig.8 Thedeflectionoftheantennainthephase

centerwhenthedamperisntconnected

进行仿真工况2时,天线与中心平台有阻尼器

连接,拟合可得视在相位中心坐标偏移量如图9所

示。从图9中可以看出,视在相位中心在天线机动

过程中受到飞轮干扰力、干扰力矩以及SADA扰

动 的 影 响,x 坐 标 的 偏 移 量 范 围 Δx ∈
-0.0988,0.0953( ) ,y 坐标的偏移量范围Δy∈
-0.0160,0.0170( ) ,z坐标的偏移量范围Δz∈
-0.0011,0.0010( ) ,由于阻尼器的作用,视在
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相位中心的坐标偏移量都减小,其中z坐标偏移量

最小。

图9 有阻尼器连接时天线视在相位中心偏移量

Fig.9 Thedeflectionoftheantennainthephase

centerwhenthedamperisconnected

对比两种工况下的视在相位中心的变动范围,
如表5所示,整星在方位向 (X 轴)上定轴转动,
范围从0°~90°,受到距离向即x 轴正方向的飞轮

干扰力、干扰力矩以及SADA扰动,有阻尼器连

接的天线视在相位中心的振动量明显小于无阻尼

器连接的情况,阻尼器连接方式的天线视在相位

中心最大偏移量Δz的变化量比无阻尼器连接的天

线降低了两个数量级。

表5 视在相位中心偏移量对比

Tab.5 Apparentphasecenteroffsetcomparison

偏移量 Δx Δy Δz

有阻尼器 (-0.0988,0.0953) (-0.0160,0.0170)(-0.0010,0.0011)

无阻尼器 (-0.2169,0.2358)(-0.0184,0.0249)(-0.1569,0.2093)

4 结论

本文针对星载抛物面天线成像过程中对波束

的指向精度的要求,提出了天线视在相位中心的

确定方法,并利用多体系统仿真方法研究了卫星

机动过程中的视在相位中心范围及影响因素,得

到以下结论:

1)给出了抛物面天线视在相位中心的定义,
并利用最小二乘法拟合得到了天线视在相位中心

的位置。

2)天线视在相位中心的偏移量的分量受天线

运动方向的影响,整星在方位向 (X 轴)上定轴

转动,x 坐标偏移量最大。

3)天线在机动过程中,无阻尼连接的天线视

在相位中心的z偏移量在 (-0.1569,0.2093)范

围内,有阻尼器连接的天线视在相位中心的z偏移

量在 (-0.0010,0.0011)范围内,最大偏移量

降低了两个数量级;无阻尼连接的天线视在相位

中心x 偏移量在 (-0.2169,0.2358)范围内,
有阻尼器连接的天线视在相位中心的x 偏移量在

(-0.0988,0.0953)范围内,最大偏移量降低一

个数量级,阻尼器对天线视在相位中心x,z 方向

的震荡有明显的抑制。
以上不同工况的仿真结果表明,本文所提出

的方法能够准确给出机动过程中抛物面天线视在

相位中心,为抛物面天线指向精度和稳定度分析

提供理论基础。
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