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摘 要 雷达卫星一般不提供光学载荷数据分析所需的太阳矢量参数，而光学载荷数据的有

效处理需要获取载荷视线区域光照条件的时间范围。传统光照条件计算通常依赖地球阴影模

型，在载荷视线区域判定中存在局限。本文建立了不依赖传统阴影模型的载荷视线区域光照

条件计算方法，形成了基于仿真输出角度与临界遮挡角的直接判定流程，以及基于目标点经

纬度、时间和太阳天顶角的快速筛选流程。两种流程共享同一临界遮挡条件，可从不同角度

获取载荷视线区域光照条件。本文以某雷达卫星光学载荷为例，利用两种流程获取其视线区

域夜间条件的时间范围，并与载荷实测数据进行匹配；同时结合风云三号 E 星电离层光度

计（TRIPM）数据开展交叉验证。结果表明，两种流程结果具有较好一致性，可有效获取

光学载荷视线区域夜间条件的时间范围；与风云三号 E 星电离层光度计数据的交叉比对相

关性超过 90%，验证了方法的有效性。该方法流程简洁，具备批量筛选能力，并可在几何

建模层面扩展至不同高度和不同视线偏转角的目标区域，为雷达卫星搭载光学载荷的光照条

件判定提供了可推广的实现思路。 

关键词 雷达卫星，载荷视线，光照条件，轨道仿真，轨道根数 

中图分类号 P352 

 

Methods for Determining Illumination Conditions in 

the Field of View of Optical Payloads Aboard Radar 

Satellites 
LIU Ziyi1,2,3    PENG Ruyi1,3    WANG Tianfang1,2,3 

JIANG Fang1,3    FU Liping1,3 

1(National Space Science Center, Chinese Academy of Sciences, Beijing 100190)  

2(University of Chinese Academy of Sciences, Beijing 100049) 

3(Beijing Key Laboratory of Space Environment Exploration, Beijing 100190) 

Abstract Radar satellites typically do not provide the solar vector parameters required for optical 
payload data analysis, while effective processing of optical payload data requires determining the 
time intervals of illumination conditions within the payload's line-of-sight region. Conventional 
illumination-condition calculations usually rely on Earth-shadow models, which have limitations 
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in line-of-sight illumination determination for optical payloads. This study establishes a 
calculation method for determining illumination conditions within the payload's line-of-sight 
region without relying on traditional Earth-shadow models. Two implementation processes are 
developed: a direct determination process based on simulated output angles and the critical 
occultation angle, and a fast screening process based on target-point longitude, latitude, time, and 
solar zenith angle. The two processes share the same critical occultation condition and determine 
the illumination conditions within the payload's line-of-sight region from different perspectives. 
Taking an optical payload onboard a radar satellite as an example, this study uses the two 
processes to obtain the time intervals of nighttime conditions within its line-of-sight region, 
matches them with actual payload observations, and further performs cross-validation using 
FY-3E/TRIPM data. The results show that the two processes have good consistency and can 
effectively determine the time intervals of nighttime conditions within the optical payload's 
line-of-sight region. The cross-comparison correlation with FY-3E/TRIPM data exceeds 90%, 
demonstrating the effectiveness of the proposed method. In addition, the method is simple, 
supports batch screening, and can be geometrically extended to target regions at different altitudes 
and with different line-of-sight deflection angles, providing a generalizable implementation 
strategy for illumination-condition determination of optical payloads onboard radar satellites. 

Keywords Radar satellite, Payload field of view, Illumination conditions, Orbital simulation, 

Orbital elements 

 

0 引言 
雷达卫星采用主动探测方式，具有全天候、全天时的观测能力，且一般不受天气和光照

条件限制，能够高效完成地表形变监测、干涉测量以及高分辨率成像等任务[1]，因此雷达卫

星通常不针对载荷视线区域开展光照条件计算，也通常不提供相应阴影判定信息。 
然而，随着技术的发展，光学与雷达的融合越来越多。对于搭载光学载荷的遥感卫星，

光照条件是影响光学成像质量和遥感数据可靠性的关键因素，因此快速准确地获得载荷视线

区域的光照条件时间范围尤为重要。不仅如此，对于任何卫星而言，光照条件仍然决定了卫

星能量管理和任务规划的关键参数。例如，太阳能供电的卫星主要依赖于太阳能电池板的接

收光照情况来管理电力资源。同时，在无阳光照射的情况下，航天器表面温差剧变，会加大

热控系统对卫星温度保护的需求。此外，在缺乏太阳光直射时，卫星所受太阳光压摄动作用

消失，可能导致卫星轨道与姿态发生不同程度的变化[1]，因此需要准确判断卫星的照明状态。 
传统的光照条件判断通常依赖于地球阴影模型，通过确定卫星进入和离开地球阴影的时

刻，来计算其光照和阴影时间。 
1976 年 Escobal 提出了用于预测卫星进出地影区的经典方法[2]，通过构造以真近点角余

弦为自变量的四次多项式求解地影边界，该方法至今仍被广泛用于圆柱形和锥形地影的预测

计算。此后，大量研究在其基础上改进地影预报的精度与效率。总体来看，现有地影计算方

法大致可分为两类：天体视半径计算法与轨道根数计算法[3]。 
天体视半径计算法是一类基于几何关系的判定方法，通过计算卫星视角下未被遮挡的太

阳视面积，并与标准太阳视面积进行对比，以判断卫星是否处于地影中[4-7]。该方法思想直

观、实现简单，适合快速估算。然而，由于太阳与地球距离遥远，在卫星视角下太阳呈现极

小角半径，易放大几何近似与数值误差，难以满足高精度需求。研究表明地球扁率对地影边

界的影响相对较小[8]。据此一些工作转向构建简化模型以降低复杂度，如圆柱形阴影模型以
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及将太阳视作平行光的二维近似模型等[9-10]，在运算效率方面具有一定优势，但在复杂任务

情景下的适用性仍有限。 
轨道根数计算法则利用卫星的六个经典轨道根数 （半长轴、偏心率、倾角、升交点赤经、

近地点幅角和真近点角），结合地影判断条件推算卫星进出地影的时刻[3]。该类方法按求解

形式可分为解析法和数值法：解析法精度较高，但推导过程复杂且难以获得显式解；数值法

可以实现精细预测，却往往伴随计算量大、周期长的问题，尤其在长时间跨度任务中效率较

低[11-12]。针对星载计算资源受限的实际需求，贾向华等 （2016）提出面向星载计算机的简化

算法[13]，通过构建降维坐标系将三体几何关系约化为二维问题，并采用外层迭代加内层解

析近似的双层结构，在保证整体精度的前提下降低运算复杂度。然而，此类方法仍以卫星本

体是否进入地影为判据，依赖完整的地影模型与轨道参数，难以直接推广到偏离星下点的载

荷视线区域光照条件计算，在处理复杂观测几何和大规模业务场景时仍存在一定局限。 
现有地影判定方法通常以卫星本体是否进入地球本影或半影为目标，主要解决卫星平台

受照状态、太阳光压摄动和能源管理等问题。然而，雷达卫星搭载的光学载荷所需判断的并

非卫星本体光照状态，而是偏离星下点、具有特定高度和视线方向的观测区域是否处于夜间

条件。对于这类非星下点视线区域，直接套用卫星本体地影判定结果会造成空间位置不一致

的问题。本文从载荷视线区域目标点出发，建立目标点、地球和太阳之间的几何关系，直接

计算该区域的光照判定条件，从而避免对卫星本体进出地影时刻的间接推断。本文方法与地

影计算方法的对比如表 1 所示。 

表 1 本文方法与现有地影计算方法的对比 

Table 1 Comparison between the proposed method and existing shadow calculation methods 

方法 判定对象 
是否适用于

非星下点 
输入参数 输出 局限 

传统卫星本体地影法 卫星本体 不直接适用 卫星轨道、地影模型 卫星进出影时间 
无法直接给出

视线区域 

本文仿真角度判定

流程 
载荷视线目标点 适用 

轨道、视线角、高度、太

阳位置 
目标区域夜间时间 依赖仿真平台 

本文太阳天顶角筛

选流程 
载荷视线目标点 适用 经纬度、时间、高度 目标区域夜间时间 

需获得目标点

经纬度、时间及

临界遮挡角 

 

1 光照条件获取方法 
本文基于载荷视线区域目标点、地球和太阳之间的相对几何关系，建立了视线区域夜间

条件的临界遮挡判据。在此基础上，给出了两种实现流程：一种是在仿真环境中直接输出目

标点相关角度并与临界遮挡角进行比较；另一种是先输出目标点经纬度和时间，再计算对应

太阳天顶角，并利用其与仿真角度的互补关系进行筛选。两种实现流程共享同一临界遮挡条

件，区别在于角度获取方式和数据处理场景不同。 
1.1 两种光照条件判定流程的实现方法 

本文轨道与观测几何仿真采用 Systems Tool Kit （STK）软件完成，具体参数设置如表 2

所示。 
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表 2 仿真参数设置 

Table 2 Simulation parameter settings 

时间系统 轨道传播器 传播框架 轨道根数形式 轨道坐标类型 坐标系 

UTCG J2Perturbation Inertial Osculating Classical True Of Date 

 
J2Perturbation 模型在二体引力基础上考虑了地球 𝐽𝐽2项摄动，因此轨道传播过程中包含

地球扁率主项对卫星轨道位置的影响。 
本文两种流程的具体实现方法总结如图 1 所示，其中，数字 1 表示基于仿真输出角度与

临界遮挡角的仿真角度判定流程（详见 1.2 节），数字 2 表示基于视场经纬度和太阳天顶角

计算的太阳天顶角筛选流程（详见 1.3 节）。在后文中，两种流程均用于确定光学载荷视线

区域夜间条件的时间范围，并与实测辐亮度数据进行时间匹配。 

 

图 1 光照条件判定流程（1：仿真角度判定流程；2：太阳天顶角筛选流程） 

Fig.1 Process for determining illumination conditions: 1, simulated-angle determination process; 2, 

solar-zenith-angle filtering process 

1.2 仿真角度判定流程 
1.2.1 轨道六根数 

仿真角度判定流程以卫星轨道参数为初始输入，用于确定卫星在研究时段内的轨道位置。

如图 2、图 3 所示。 

 
图 2 轨道六根数二维示意图 

Fig.2 Two-dimensional schematic of orbital elements 
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图 3 轨道六根数三维示意图 

Fig.3 Three-dimensional schematic of orbital elements 

本文采用的轨道输入参数包括半长轴（Semimajor Axis）、偏心率（Eccentricity）、轨道

倾角（Inclination）、近地点幅角（Argument of Perigee）、升交点赤经（RAAN）和真近点角

（True Anomaly）等[14-15]。半长轴和偏心率主要决定轨道的尺度与形状，轨道倾角、近地点

幅角和升交点赤经用于确定轨道平面及其空间取向，真近点角用于确定卫星在轨道上的初始

相位，也可以用平近点角（Mean Anomaly）、偏近地点角（Eccentric Anomaly）、升交角距

（Argument of Latitude）、过升交点时间（Time Past AN/Ascending Node）和过近地点时间

（Time Past Perigee）代替。通过上述参数，可进一步获得卫星在各时刻的位置矢量，为载

荷视线区域目标点的构建提供基础。 
需要说明的是，本文并不是以卫星本体为研究对象，而是利用其轨道根数确定卫星位置，

从而建立载荷视线区域的光照判定几何关系。对于本文所研究的光学载荷，其视线区域可表

示为星下点上方 300 km、向夜侧偏转 30.5°的目标区域。后续计算均围绕该目标区域与太阳、

地球之间的相对几何关系展开。 
1.2.2 创建点和矢量 

下面以某雷达卫星电离层光学载荷视场区域为例进行分析，即对星下点 300 km 偏夜侧

30.5°进行点和矢量的创建，如图 4 所示。 
（1）以卫星为中心创建星下点偏夜侧 30.5°的矢量𝐚𝐚1(𝑡𝑡)。 

（2）创建星下点上 300 km 偏夜侧 30.5°的点 A(t)。矢量𝐚𝐚1(𝑡𝑡)与地表上 300 km 圆环的

交点即为点 A(t)。 

 
图 4 仿真轨道创建示意图 

Fig.4 Simulation orbit creation diagram 

（3）以点 A(t)为中心分别作指向地心和指向日心的矢量𝐚𝐚2(𝑡𝑡)和𝐚𝐚3(𝑡𝑡)。 
1.2.3 计算角度 

（1）计算𝐚𝐚2(𝑡𝑡)和𝐚𝐚3(𝑡𝑡)两矢量夹角𝜃𝜃(𝑡𝑡) （此角度为太阳天顶角的补角，可用于 1.3 节中

提到的太阳天顶角的角度筛选标准），可用公式（1）表示。 
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𝜃𝜃(𝑡𝑡) = arccos�
𝐚𝐚2(𝑡𝑡) ⋅ 𝐚𝐚3(𝑡𝑡)

∥ 𝐚𝐚2(𝑡𝑡) ∥∥ 𝐚𝐚3(𝑡𝑡) ∥
� (1) 

该角度用于描述目标点处地心方向与太阳方向之间的相对几何关系。由于太阳天顶角 
𝑧𝑧(𝑡𝑡)是目标点局地天顶方向与太阳方向之间的夹角，而局地天顶方向与目标点指向地心方向

相反，因此太阳天顶角可用公式（2）表示： 
𝑧𝑧(𝑡𝑡) = 180∘ − 𝜃𝜃(𝑡𝑡) (2) 

（2）基于卫星轨道和太阳相对位置，计算太阳刚好被地球遮挡时𝜃𝜃(𝑡𝑡)的临界角度值𝜃𝜃max，

即矢量𝐚𝐚3(𝑡𝑡)刚好与地球相切时𝜃𝜃(𝑡𝑡)的值，如图 5 所示。𝜃𝜃(𝑡𝑡)<𝜃𝜃max 的时间范围即为夜间条件

（在本文中，𝜃𝜃max由 STK 中建立的目标点、地球和太阳的相对几何关系仿真获得）。 

 
图 5 仿真轨道临界角度示意图 

Fig.5 Simulation orbit critical angle diagram 

1.2.4 输出报告 
输出夜间条件时间范围 𝑡𝑡 和对应的角度𝜃𝜃(𝑡𝑡)。 

1.3 太阳天顶角筛选流程 
轨道六根数的输入及点𝐴𝐴(𝑡𝑡)的创建同 1.2.1、1.2.2 节，下面着重介绍本流程的不同之处。 

1.3.1 输出经纬度和对应时间 
（1）用仿真软件输出地表上 300 km 偏夜侧 30.5°（即点𝐴𝐴(𝑡𝑡)）的经纬度和对应时间。 
（2）将仿真得到的时间与真实数据时间匹配，即可将指定位置的经纬度添加到原数据

的每一时间点中。 
注：若仪器视场区域经纬度已知或直接计算卫星位置的光照条件时，可直接利用仪器数

据中的经纬度信息计算。 
1.3.2 计算太阳天顶角 

根据指定位置的经纬度及对应的世界时间（UTC），使用余弦公式计算每一时间点的太

阳天顶角𝑧𝑧(𝑡𝑡)，如公式（3）所示： 
cos�𝑧𝑧(𝑡𝑡)� = sin(𝜙𝜙) ⋅ sin(𝛿𝛿) + cos(𝜙𝜙) ⋅ cos(𝛿𝛿) ⋅ cos(ℎ) (3) 

公式 （3）为球面余弦公式，计算太阳矢量与天顶方向之间的夹角。其中：𝜙𝜙是纬度；𝛿𝛿是
太阳赤纬；ℎ是时角。纬度𝜙𝜙已在 1.2.1 中得到，下面介绍太阳赤纬𝛿𝛿和时角ℎ的计算方法。 

（1）计算太阳赤纬角𝛿𝛿（太阳在天球上的南北位置），近似如公式（4）所示。 

𝛿𝛿 = −23.44∘ ⋅ cos �
360∘

365
⋅ (𝑁𝑁 + 10) ⋅

𝜋𝜋
180

� (4) 

其中 N 为一年中的第几天。 
（2）计算时角ℎ（太阳偏离中天的角度），首先根据公式（5）计算该位置的地方太阳

时（Local Solar Time, LST）。 

LST = 标准时间 +
经度

15
+ 时间方程 (EQT) (5) 
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其中标准时间与 EQT （Equation of Time）的单位为小时，时间方程 EQT 是太阳时与标

准时间的差，可查表或用正弦逼近。由于地球自转 360°需时 24 小时，因此每 15°经度对应 1
小时的地方太阳时差。接下来即可利用公式 （6）计算出时角ℎ （中午为 0°，每小时偏移 15°）。 

ℎ = 15∘ ⋅ (LST− 12) (6) 
最终通过反余弦函数得到太阳天顶角𝑧𝑧(𝑡𝑡)。 

1.3.3 筛选太阳天顶角 
1.2 节仿真流程中得到的角度𝜃𝜃(𝑡𝑡)表示目标点处指向地心方向与指向太阳方向之间的夹

角，而太阳天顶角𝑧𝑧(𝑡𝑡)表示目标点局地天顶方向与太阳方向之间的夹角，二者满足互补关系。

因此，若采用太阳天顶角表示，由于𝑧𝑧(𝑡𝑡) = 180∘ − 𝜃𝜃(𝑡𝑡)，则对应的太阳天顶角阈值可用公

式（7）表示： 
𝑧𝑧max = 180∘ − 𝜃𝜃max (7) 

因此夜间条件范围如公式（8）所示： 
𝑧𝑧(𝑡𝑡) > 𝑧𝑧max (8) 

1.3.4 输出结果 
输出夜间条件时间范围 𝑡𝑡 和对应的角度𝑧𝑧(𝑡𝑡)。 

2 实测数据匹配与流程适用性分析 
下面以某雷达卫星电离层光学载荷为例分析其视线区域的光照条件，即对星下点上 300 

km 偏夜侧 30.5°区域光照条件进行分析。该型雷达卫星由功能相同的 A、B 两颗卫星组成，

每个卫星各搭载一个功能完全一致的光学载荷，每个光学载荷有三个功能相同的探测通道。

为了方便说明，将两颗卫星分别记为 SatA/B，三个通道分别记为 Channel-1/2/3，则雷达卫

星 A 记为 SatA，其三个通道分别记为 SatA-Ch1、SatA-Ch2、SatA-Ch3。 
2.1 夜间条件匹配与一致性分析 

下面以 SatA 光学载荷视线区域夜间条件为例进行匹配分析，SatB 及其他时段可参照分

析。SatA 的轨道六根数如表 3 所示。 

表 3 雷达卫星 A 的轨道六根数 

Table 3 Orbital elements of radar satellite A 

时间（UTC） 半长轴/km 偏心率 轨道倾角/(°) 近地点幅角/(°) 升交点赤经/(°) 过升交点时间/s 

2023 年 5 月 15 日

04：00：00 
6978.08 0.001195 97.8084 76.5411 142.63 5288.31 

 
本文选用 2023 年雷达卫星光学载荷视线区域夜间条件时间较长且存在实测数据的日期，

即 5 月 12 日至 6 月 28 日作为分析时段。具体处理步骤如下： 
（1）用 1.2 和 1.3 节提到的两种实现流程分别得到夜间条件的时间范围。 
（2）将得到的夜间条件时间与 SatA 光学载荷的实测数据进行时间匹配得到夜间条件对

应的辐亮度值。 
由于此雷达卫星是太阳同步冻结回归轨道[1]，回归周期为 8 天，因此采用每 8 天作一张

图的方式，将 SatA 光学载荷的三个通道 SatA-Ch1、SatA-Ch2、SatA-Ch3 的辐亮度分升、降

轨绘制在一起。图 6、图 7 分别为两种实现流程得到的 5、6 月夜间条件的辐亮度结果。 
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图 6 两种实现流程分别得到的雷达卫星 A 光学载荷 5 月视场区域夜间条件辐亮度结果（分

升、降轨）：（a）仿真角度判定流程；（b）太阳天顶角筛选流程 

Fig.6 Nighttime-condition intensity for the field-of-view region of the optical payload on radar 

satellite A in May, as obtained by the two implementation processes and shown separately for 

ascending and descending orbits: (a) simulated-angle determination process; (b) solar-zenith-angle 

filtering process 
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图 7 两种实现流程分别得到的雷达卫星 A 光学载荷 6 月视场区域夜间条件辐亮度结果（分

升、降轨）：（a）仿真角度判定流程；（b）太阳天顶角筛选流程 

Fig.7 Nighttime-condition intensity for the field-of-view region of the optical payload on radar 

satellite A in June, as obtained by the two implementation processes and shown separately for 

ascending and descending orbits: (a) simulated-angle determination process; (b) solar-zenith-angle 

filtering process 

图 6、图 7 显示，两种实现流程得到的夜间条件时间范围与实测数据匹配后，对应辐亮

度分布总体一致。为进一步定量评估二者差异，下面比较两种实现流程得到的每一轨夜间条

件开始时间和结束时间。 
在 2023 年 5 月 12 日至 6 月 28 日内，分别提取两种实现流程得到的每一轨夜间条件的

开始及结束时间点，比较两种实现流程的秒数差别，并计算秒数差别与对应每一轨夜间条件

持续时间的比值，如图 8 所示。 
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图 8 两种实现流程分别得到的每一轨夜间条件起止时间的差值：（a）开始时间差；（b）结

束时间差 

Fig.8 Differences between the two implementation processes in the start and end times of 

nighttime conditions for each orbit: (a) start-time difference; (b) end-time difference 

由图 8 可知，两种实现流程分别得到的每一轨夜间条件开始时间的平均差距为 2.75 秒，

结束时间的平均差距为 2.77 秒，均在秒级，且此秒数差距占夜间条件持续时间的比例平均

仅为 0.15%和 0.16%，可以定量证明两种实现流程的一致性良好。 
2.2 两种光照条件实现流程的适用性分析 

本文所述仿真角度判定流程与太阳天顶角筛选流程并非两个相互独立的物理模型，而是

基于同一目标点、地球和太阳临界遮挡判据的两种实现方式。二者的主要区别在于角度获取

路径和数据处理场景不同。仿真角度判定流程依托轨道与观测几何仿真环境，直接构建卫星、

载荷视线目标点、地球和太阳之间的相对几何关系，并输出目标点对应的几何角度及夜间条

件时间范围。太阳天顶角筛选流程则是在目标点经纬度和对应 UTC 时间已知的条件下，逐

点计算太阳天顶角，并利用其与仿真角度之间的互补关系进行夜间条件匹配。 
仿真角度判定流程更适用于载荷设计、观测几何建模和复杂视线构型分析阶段。该流程

几何关系直观，可输出目标点轨迹、角度变化及临界遮挡关系，便于建立基准结果和分析不

同视线构型下的光照条件。 
太阳天顶角筛选流程更适用于已获得目标点经纬度和时间序列后的数据批量处理。在该

条件下，只需根据经纬度和 UTC 时间逐点计算太阳天顶角，并与临界遮挡角进行比较，即

可获得夜间条件标识。该流程计算步骤较为直接，便于嵌入载荷实测数据预处理流程。 
需要说明的是，两种实现流程在应用中仍受输入条件和数据基础的约束。仿真角度判定

流程依赖轨道仿真、视线偏转角设置和目标点构建精度；太阳天顶角筛选流程则需要预先获

得目标点经纬度、UTC 时间序列及临界遮挡角等信息。在工程应用中，两种实现流程可根

据数据条件和任务需求配合使用，并通过结果互校提高夜间条件判定的可靠性。表 4 进一步

对两种实现流程的主要优势、应用限制和适用场景进行了对比。 
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表 4 两种光照条件判定实现流程的适用性比较 

Table 4 Comparison of the applicability of two implementation processes for determining 

illumination conditions 

实现流程 主要优势 应用限制 适用场景 

仿真角度判定流程 

几何关系完整；可输出目

标点轨迹、角度变化和夜

间时间范围 

依赖仿真环境和模型设置；批量

处理效率相对较低 

载荷设计、观测几何建模、

复杂视线构型分析、基准结

果生成 

太阳天顶角筛选流程 
计算流程简单；适合批量

筛选 

需预先获得经纬度、时间及临界

遮挡角等信息；受坐标与时间匹

配精度影响 

大规模历史观测数据筛选、

快速夜间条件判定、载荷数

据预处理 

两种实现流程联合使用 
结果可相互校核；兼顾几

何建模与数据批量处理 

需依托仿真软件支持；要求二者

输入参数保持一致 

工程处理流程、方法验证阶

段、复杂载荷观测任务分析 

 

3 结果验证 
下面对第 2 章获取的该光学载荷视线区域夜间条件的辐亮度结果进行比对验证，包括

三个通道之间的一致性比对以及与风云三号 E 星 （以下简称 FY-3E）电离层光度计 （TRIPM）

数据的交叉比对。 
3.1 光学载荷三个通道一致性验证 

首先通过比对同一载荷不同通道之间的辐亮度一致性，来对匹配后的夜间观测数据进

行内部一致性检验。 
考虑到该光学载荷主要功能是获取夜间电离层参数，而中纬地区电离层空间结构分布

相对稳定，在相近时间和相近经纬度区域内辐亮度变化较小，因此选用南纬 30°至 60°区域

夜间条件，分别对 SatA 光学载荷的三个通道 SatA-Ch1、SatA-Ch2、SatA-Ch3 及 SatB 光学

载荷的三个通道 SatB-Ch1、SatB-Ch2、SatB-Ch3 进行一致性验证，如图 9、图 10 所示。 

 
图 9 雷达卫星 A 光学载荷各通道间一致性验证：（a）Ch1–Ch2；（b）Ch1–Ch3；（c）

Ch2–Ch3 

Fig.9 Consistency verification among the optical payload channels on radar satellite A: (a) 

Ch1–Ch2; (b) Ch1–Ch3; (c) Ch2–Ch3 
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图 10 雷达卫星 B 光学载荷各通道间一致性验证：（a）Ch1–Ch2；（b）Ch1–Ch3；（c）

Ch2–Ch3 

Fig.10 Consistency verification among the optical payload channels on radar satellite B: (a) 

Ch1–Ch2; (b) Ch1–Ch3; (c) Ch2–Ch3 

图 9、图 10 的结果显示，两颗卫星各自光学载荷不同通道之间的相关系数均在 94%以

上，具有较好的线性相关性，表明经夜间条件匹配后的观测数据在变化趋势上具有较好一致

性，证明匹配后数据的内部一致性和可用性。 
3.2 与 FY-3E 光度计数据交叉比对验证 

为进一步验证夜间条件匹配结果的外部一致性，本文将雷达卫星光学载荷匹配后的夜

间观测数据与 FY-3E 电离层光度计数据进行交叉比对。除相关系数外，同样引入线性拟合

斜率、截距、Bias、MAE 和 RMSE 等指标，用于评价两类载荷观测结果在变化趋势和绝对

量级上的一致程度。 
雷达卫星轨道高度 600 km 左右，其电离层光学载荷视场为偏夜侧 30.5°，FY-3E 轨道

高度 800 km，其电离层光学载荷 B 探头视场为偏夜侧 30°，二者十分接近，因此在相同时

间，相近位置进行相关性比对验证。具体处理步骤如下： 
（1）联合匹配提取时间为 2023 年 5 月 12 日至 6 月 28 日，雷达卫星按夜间条件提取光

学载荷辐亮度数据，并读取 FY-3E 电离层光度计 B 探头同时段的数据。 
（2）在同一时刻（精度为 1 秒），筛选 FY-3E 本体与雷达卫星本体的经度差 10°以内，

纬度差 5°以内的数据 （注 1）。SatA 光学载荷剩余 10769 个数据点，SatB 光学载荷剩余 11034
个数据点。 

（3）将纬度限定在电离层空间结构分布稳定的中纬 30°S～60°S 区域，并去除 SatA、

SatB 光学载荷极光区附近干扰点 （注 2），SatA 光学载荷剩余 1074 个数据点，SatB 剩余 1246
个数据点，分别比较 SatA、SatB 光学载荷与 FY-3E 光度计 B 探头匹配数据的相关性，如图

11 所示。 
注 1：经纬度匹配窗口的设置综合考虑了两颗卫星轨道高度、视场方向、采样时间同步

误差以及电离层中纬区域的空间变化尺度。在已有的 135.6 nm 夜气辉峰值电子密度反演研

究中，江芳等（2018）将全球按经度 5°、纬度 2.5°划分网格，用于建立 135.6 nm 夜气辉辐

射强度与 NmF2 之间的转换关系[16]；在 FY-3E 电离层光度计相关研究中，江芳等（2025）
将 GPS TEC 数据也以 2.5°纬度× 5°经度空间分辨率为基础进行插值[17]。本文实际交叉比对

的窗口设置，参考了上述同类电离层光学载荷数据空间尺度。但由于 SatA、SatB 与 FY-3E
的轨道覆盖、观测时段和夜间条件限制，有效匹配样本数量明显不足。因此，本文经度方向

采用 10°匹配窗口、纬度方向采用 5°匹配窗口，以在保证样本数量的同时尽量减小空间非同

源误差。同时，将由此可能引入的空间匹配不确定性作为交叉比对误差的来源之一。 
注 2：南纬 30°至 60°区域的选择是为了相对避开低纬电离层异常区和高纬极光扰动区，
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适合进行稳定背景条件下的相关性分析。此外，在接近南纬 60°区域仍存在辐亮度相对于同

轨波动较大的数据点，尤其在东半球（图 6、图 7），这些数据点可能与极光活动、高纬粒子

沉降等因素有关。考虑到交叉比对中存在经纬度匹配窗口的误差，且不同卫星载荷在轨道高

度和观测几何上存在差异，这些波动较大的数据点容易引入较大的空间匹配不确定性。为提

高交叉比对结果的稳定性，本文未将此类异常样本纳入后续统计分析。 

 
图 11 雷达卫星光学载荷与 FY-3E 光度计匹配数据的相关性对比：（a）雷达卫星 A；（b）

雷达卫星 B 

Fig.11 Correlation comparison of matched data between the radar-satellite optical payloads 
and FY-3E/TRIPM: (a) radar satellite A; (b) radar satellite B 

由图 11 可知，SatA、SatB 光学载荷与 FY-3E 光度计 B 探头的交叉比对结果均表现出较

高的相关性，其中SatA光学载荷与FY-3E光度计B探头匹配数据的Pearson相关系数为 0.91，
SatB 光学载荷与 FY-3E 光度计 B 探头匹配数据的 Pearson 相关系数为 0.95，说明两组对比

数据在空间变化趋势上具有较好一致性。需要指出的是，相关系数主要反映两组观测数据随

空间位置或时间变化的一致趋势，并不直接等同于绝对辐亮度完全一致。图 11 对比关系存

在非零截距，说明不同通道或不同载荷之间仍存在一定系统偏差。 
下面进一步利用公式 （9）至公式 （11）对两类载荷匹配数据的平均偏差 （Bias）、平均

绝对误差（MAE）和均方根误差（RMSE）进行分析： 

𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵𝐵 =
∑(𝑦𝑦𝑖𝑖 − 𝑥𝑥𝑖𝑖)

𝑛𝑛
(9) 

𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀𝑀 =
∑ ∣ 𝑦𝑦𝑖𝑖 − 𝑥𝑥𝑖𝑖 ∣

𝑛𝑛
(10) 

𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅𝑅 = �∑(𝑦𝑦𝑖𝑖 − 𝑥𝑥𝑖𝑖)2

𝑛𝑛
(11) 

统计结果如表 5 所示。 

表 5 雷达卫星光学载荷与 FY-3E 光度计匹配数据的交叉比对结果统计 

Table 5 Cross-comparison statistics of matched data between radar-satellite optical payloads and 

FY-3E/TRIPM 

统计参数 SatA 与 FY-3E 匹配数据的比对结果 SatB 与 FY-3E 匹配数据的比对结果 

样本数 1074 1246 

Pearson 相关系数 0.91 0.95 

线性拟合斜率 0.47 0.52 

线性拟合截距/Rayleigh 3.00 2.86 

最新
录用



14 

平均偏差/Rayleigh -0.35 0.03 

MAE/Rayleigh 1.24 1.22 

RMSE/Rayleigh 1.43 1.42 

相对平均偏差/(%) -5.46 0.55 

相对 MAE/(%) 19.52 20.67 

相对 RMSE/(%) 22.63 24.09 

 
由表 5 可知，SatA、SatB 光学载荷与 FY-3E 光度计 B 探头匹配数据的拟合斜率分别为

0.47 和 0.52，均低于理想一致条件下的斜率 1，且拟合截距分别为 3.00 Rayleigh 和 2.86 
Rayleigh，说明不同载荷之间仍存在一定的响应幅度差异和零点偏移。从误差统计结果看，

SatA 与 FY-3E 光度计 B 探头匹配数据的平均偏差为-0.35 Rayleigh，SatB 与 FY-3E 光度计 B
探头匹配数据的平均偏差为 0.03 Rayleigh，二者均接近于零，说明两组匹配数据的整体系统

偏差较小；两组数据的 MAE 分别为 1.24 Rayleigh 和 1.22 Rayleigh，RMSE 分别为 1.43 
Rayleigh 和 1.42 Rayleigh，表明 SatA、SatB 光学载荷与 FY-3E 光度计 B 探头匹配数据的误

差水平基本相当。 
造成上述差异的原因可能包括几何空间匹配误差和载荷辐射响应差异两类。几何空间匹

配误差主要与两星轨道高度、视场方向、空间分辨率、采样时间差以及电离层空间非均匀性

有关，其影响通常表现为匹配样本离散程度增加，使 RMSE 增大，并可能降低相关系数；

而绝对辐射定标差异、暗电流残差、背景扣除误差及通道响应差异则更容易表现为整体幅度

偏差、斜率偏离 1 以及截距不为零。本文结果中，SatA、SatB 与 FY-3E 光度计 B 探头匹配

数据仍保持较高相关系数，说明几何空间匹配误差并未破坏两类载荷对主要空间变化趋势的

同步表征；但斜率明显低于 1 且截距不为零，表明系统性幅度差异和零点偏移仍较明显。因

此，本文将交叉比对结果主要用于验证不同观测数据在变化趋势上的一致性，而不将其作为

绝对辐亮度完全一致的直接证据。 

4 结论与展望 
本文针对雷达卫星搭载光学载荷视线区域的夜间条件判定问题，建立了基于目标点、地

球和太阳相对几何关系的临界遮挡判据，并给出了仿真角度判定和太阳天顶角筛选两种实现

流程。本文所述两种实现流程共享同一临界遮挡判据，区别在于角度获取路径和应用场景不

同。仿真角度判定流程更适用于观测几何建模和基准结果生成，太阳天顶角筛选流程更适用

于已知目标点经纬度和时间序列后的数据批量筛选，二者联合使用可为载荷视线区域夜间条

件判定提供相互校核，不仅提升了光照条件计算的灵活性，也克服了传统阴影模型在多视角、

非星下点场景下的适应性局限。具体总结如下： 
（1）通过比较两种实现流程获取的夜间条件结果，证明两种实现流程在获取夜间条件

时间范围上的一致性较好。具体而言，利用两种实现流程分别得到的每一轨夜间条件的开始

时间平均差异为 2.75 秒，结束时间平均差异为 2.77 秒，且此秒数差距占夜间条件持续时间

的比例平均仅为 0.15%和 0.16%，证明两种流程具有良好的一致性。 
（2）雷达卫星光学载荷各通道间的相关性均超过 94%，充分证明了载荷本身数据质量

的稳定性，且利用两种实现流程匹配后的雷达卫星光学载荷夜间实测数据，与 FY-3E 光度

计实测数据的交叉验证结果相关性较好。具体而言，SatA 光学载荷与 FY-3E 光度计 B 探头

匹配数据的相关性达 91%，SatB 光学载荷达 95%，证明两种实现流程在实际数据处理中的

有效性和可行性。 
（3）与 FY-3E 光度计实测数据的交叉验证结果表明，不同载荷间的绝对辐亮度差异可

能与绝对辐射定标差异、暗电流残差、背景扣除误差、轨道高度、观测视场、空间匹配误差

及电离层空间非均匀性等因素有关。其中，空间匹配误差主要影响样本离散度，而载荷辐射
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响应及背景扣除差异更可能导致系统性幅度偏差。由于本文重点在于建立光学载荷视线区域

光照条件获取方法，交叉比对主要用于验证夜间条件区间内不同观测数据变化趋势的一致性，

因此暂未开展不同载荷间的绝对辐射定标或误差源分离。后续可在更严格的空间匹配窗口和

统一辐射定标条件下，进一步分析不同误差源的相对贡献。 
（4）本文所提出的两种实现流程计算过程较为简洁，具备数据批量筛选能力；不仅适

用于星下点光照判断，还可根据具体载荷视场构型扩展至不同高度和不同偏转角的目标区域，

具备更广泛的适应性。因此可考虑将其嵌入星载任务调度系统，实现实时光照判定与任务优

化，这为雷达与光学融合载荷的观测调度提供了新的工具，也为航天器能量管理、姿态控制、

热控设计等系统提供了精准的光照条件输入参数。 
未来还可结合不同类型卫星、轨道与自然环境等因素，引入更复杂的辐射传输模型，并

进一步提升计算的物理精度与适用范围。亦有望扩展应用至月球、火星等深空探测任务中的

光照条件分析，为复杂空间任务提供技术支持。 
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