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Abstract : Considering tha t the determina tion precision of interferometri c ba seline of spa ceborne dual a ntenna

InSAR would be reduced due to the effect of mea surement errors and mast oscill ations, an onboa rd estimator i s

proposed. Ba sed on the ba sel ine mea surement system which comprises the optical camera a nd laser range finder,

a Ka lma n filter wa s designed, which got blended with a second order model of the ma st flexible dynamics. Simula

tions conducted show that the fil ter could precisely estima te the baseline vector error, which sa tisfies the require

ment of high precision basel ine determination.
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摘 要:针对星载双天线干涉合成孔径雷达( InSAR)系统中测量误差和天线支撑臂抖动等因素影响基线确定精度问题,

设计星上估计器。基于光学相机和激光测距仪等组成的基线测量系统,考虑基线抖动,结合天线支撑臂的模态分析,构

建完整的状态方程和测量方程,给出 Kalman滤波算法。由模拟结果可知,其基线矢量误差估计,可满足基线精度确定

要求。
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1 引 言

星载干涉合成孔径雷达( InSAR)技术是一种

主动微波三维遥感成像技术, 可用于快速获取地

面三维信息。从测量模式角度出发, 可分为单次

通过 InSA R( single pass InSAR, 又称为双天线

InSAR)与重复通过 InSAR( repeat tr ack InSAR,

简称 RTI)两种类型
[ 1 2]
。与 RTI 模式相比,双天

线 InSAR可以消除重复轨道模式时间去相干的

限制,具有数据相干性好,质量高等优点。

星载双天线 InSAR基线定义为主天线与副

天线相位中心之间形成的矢量。两天线通过可伸

缩的铰接式支撑臂连接, 可采用单臂或双臂展开。

在 InSAR系统工作过程中, 由于天线支撑臂不可

能是理想的刚性连接,因此总会出现变形和抖动,

进而造成基线侧滚、俯仰、偏航和伸缩等变化,最

终使副天线的相位中心偏离理想运动状态而产生

运动误差。这些误差会对单幅图像和干涉复图像

对之间的相干性产生影响,进而降低数字高程模

型的质量。因此,必须在 InSA R作业过程中对安

装在支撑臂远端的副天线位置和姿态进行精密的

动态测量, 精确确定干涉基线的长度和指向, 如

SRTM ( shutt le radar topography m ission) 任务

中, 基线长度精度要求达 2 m m,指向精度达 9 [ 3]。

基线测量系统采用位于主天线上的标志点跟踪器

(光学相机)和激光测距仪,以及位于副天线上的

角反射器和 LED标志点等[ 3 4] (图 1)。其中, 光

学相机对 LED标志点成像, 用于确定基线指向;

激光测距仪利用角反射器精确测量基线长度。

图 1 星载双天线 InSAR干涉基线示意图(单臂形式) [ 5]

F ig . 1 Scheme of spaceborne dual antenna InSAR

baseline[ 5]

InSAR干涉测量要求对基线矢量进行精密
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的实时动态测量以及保持基线稳定, 但由于测量

误差、空间热噪声以及天线支撑臂抖动等多种因

素,都会对基线的测定和保持产生影响。因此,为

了获得高精度的基线估计,需设计星上估计器,对

副天线进行对准和伸展验证, 确定副天线相对于

主天线的位置和姿态。已有的基线估计法多是针

对重复轨道 InSAR 系统, 属于离线估计, 不能满

足双天线 InSAR的实时动态高精度测量要求
[ 6]

;

而唯一用于星载双天线 InSAR的基线估计法[ 7] ,

虽然采用了 Kalm an 滤波, 但却没有给出完整的

系统方程,而且它针对航天飞机构型(考虑了实际

推力器系统的配置) ,分析不具有普遍性。

本文基于光学相机和激光测距仪组成的基线

测量系统, 考虑基线抖动, 结合支撑臂模态分析,

构建了完整的状态方程和测量方程, 根据典型的

星载双天线 InSAR系统参数 [ 3, 5] ,设计了 Kalman

滤波器,用于干涉基线的估计。模拟计算结果表

明,该滤波器能够有效地估计基线长度和指向,满

足干涉测量应用。

2 坐标系统与测量几何

由于基线矢量与测量矢量并不相同, 基于天

线和基线测量系统的安装位置,建立多个坐标系。

主天线坐标系( ICS) , 原点位于主天线相位

中心, x 与 y 轴位于主天线平面内,分别沿纵向和

横向, z 轴指向主天线平面法向; 副天线坐标系

( OCS) , 原点位于副天线相位中心,三轴指向类似

于 ICS 系;支撑臂端部坐标系( MT ) , 原点位于支

撑臂末端端点, 三轴指向类似于 OCS; 相机坐标

系( AT T ) ,原点位于相机透镜中心, 其中一轴沿

光轴方向, 垂直于相机基准面,指向副天线,另两

轴位于相机基准面内,构成右旋系; EDM 坐标系,

原点位于激光发射器中心, 三轴指向类似于 ICS

系; LED坐标系,原点位于副天线 LED基准面的几

何中心,其中一轴垂直于基准面,背向主天线,另两

轴位于基准面内, 构成右旋系; 角反射器坐标系

( OCC) ,原点位于反射平面中心, 其中一轴垂直于

反射平面,背向主天线,另两轴位于反射平面内,构

成右旋系。坐标系之间的转换与矢量表示如图 2。

图 2中矢量表示和相关转换关系如下: m表

示在 ICS系中,坐标原点指向 OCS 系原点的长度

矢量; a表示在 ICS 系中,坐标原点指向 AT T 系

原点的长度矢量; d 表示在 OCS 系中, 坐标原点

指向 LED系原点的长度矢量; l 表示在 ATT 系

中,坐标原点指向 LED系原点的长度矢量; q 表

示在 ATT 系中, 坐标原点指向 EDM 系原点的长

度矢量; u表示在 LED系中,坐标原点指向 OCC系

原点的长度矢量; v表示在 EDM 系中, 坐标原点指

向 OCC系原点的长度矢量。

图 2 坐标系统[ 8]

Fig . 2 Coo rdinat e sy st em [ 8]

根据图 2显示的几何关系有

m= a+ A
- 1
( l- L

- 1
Dd) (1)

M= D
- 1
LA (2)

其中,干涉基线长度用 m表示; 基线指向用坐标

系转换矩阵M 表示, M表示 ICS 系转向 OCS 系

的旋转矩阵; A表示 ICS 系转向 AT T 系的旋转

矩阵; D表示 OCS 系转向 LED系的旋转矩阵; L

表示 AT T 系转向 LED系的旋转矩阵。考虑到几

何矢量与转换矩阵存在误差, 略去高阶小量,基线

长度误差 m可表示为

m= a+ A
- 1

[ l- L
- 1
D d+ L

- 1
(Dd)

!
( -  )-

( l- L
- 1
Dd)

! !] (3)

其中, !、与  为旋转矩阵A、L与 D 的三轴转角

误差矢量。对矩阵 A而言, 小角度旋转后变为( I

- !
!
) A。因此, 对矩阵 A

- 1
而言, 小角度旋转后

可表示为 A
- 1
( I+ !! )。其中, I 为单位矩阵, !!

为斜对称矩阵, 有如下性质,对任意三维矢量 a1、

a2 , a1 ! a2= a
!
1 a2= - a

!
2 a1。

由式(2)可知,基线指向误差 ∀可表示

∀= D
- 1
( L!+ -  ) (4)

根据式(3)与式(4) , 可将基线矢量误差分为结构

误差和估计误差两部分, 对基线测量系统,结构误

差矢量[ a ! d  ]
T
不可观测, 属于静态误

差,无需估计。因此,基线误差可表示为

m

∀
∀S

l
(5)

其中, S为估计误差矩阵

S=
A

- 1
A

- 1
L

- 1
(Dd)

!

0 D
- 1
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在 ATT 系中, 激光测距几何关系可表示为

v= - q+ l+ L
- 1
u (6)

3 系统状态方程与观测方程

3. 1 状态方程

为解决干涉基线长度和指向的估计问题, 采

用离散 Kalman 滤波器。受天线支撑臂抖动影

响,基线是柔性的,因此,滤波器状态变量选为偏

差量和模态量两部分。偏差量为支撑臂不抖动时

的基线误差;模态量选为 n阶, 包含模态幅值和模

态速率两项。通常,支撑臂抖动受低频模态影响较

大,这里令 n= 5,分别对应一阶滚转、一阶偏航、二

阶滚转、二阶偏航以及扭转模态。状态量表示为

X= [ x m 1 m1r # m5 m5 r ]
T

(7)

其中, x = [ x p y p z p x a y a z a ] , ( x p , y p ,

z p )为基线长度误差 m的偏差量; ( x a , y a , z a )为

基线指向误差 ∀的偏差量; mi 为第 i 阶模态幅

值, mir为模态速率, i= 1, 2, #, 5。偏差量 x 的传

播矩阵为单位阵,只受空间热噪声的影响;模态量

的变化需根据支撑臂抖动模型建立。由于支撑臂

抖动会造成基线测量误差,即实际基线误差( m,

∀)与偏差量 x并不相同。因此,可将状态变量 X

与基线误差之间的关系表示为 [ 8]

m

∀
= [ I6 ! 6 CE1 0 # CE5 0] X (8)

其中, C为模态转移矩阵, C ∃ R6 ! 5
; Ei 对应第 i 阶

模态向量, Ei ∃ R5 ! 1。

系统状态传播方程表示为

Xk+ 1= #k+ 1, kX k + ∃k+ 1, kuk + %k+ 1, kwk (9)

其中, #k+ 1, k为状态转移矩阵, ∃k+ 1, k为输入矩阵,

与平台推力器的安装位置有关; uk 为姿态控制系

统产生的推力, 会引起支撑臂的振动,可视为冲击

响应;噪声输入矩阵 %k+ 1, k = I; wk 视为零均值高

斯白噪声, p (w)= N( 0, Q)。 #k+ 1 , k可表示为

#k+ 1, k =
I 0

0 e
F t

k+ 1
- t

k
(10)

其 中, F = diag ( F1 # F5 ) , Fi =

0 1

- &
2
i - 2∋i&i

。&i 与 ∋i 分别对应第 i 阶模态

的固有频率和阻尼系数,假设每阶模态的振动模

型采用二阶线性方程,即 s
2
+ 2∋i&is + &

2
i = 0,这

意味着模态频率为常数, 衰减包络线为指数型。

根据对应的特征方程, det |
2
+ B + N| = 0,式中

B为阻尼矩阵, N为刚度矩阵,可求得每阶模态对

应的特征值与特征向量。在实际情况下,由于支

撑臂本身阻尼较小, 需增加一个粘性阻尼器以减

小共振引起的不稳定性, 因此在飞行过程中,需对

支撑臂运动进行系统辨识,进一步确定模态频率和

阻尼系数[ 9 10]。因而上述建立的支撑臂二阶线性

振动模型也会存在误差,如在 SRTM 任务中,经过

在轨系统辨识可知一阶滚转模态为非线性运动, 模

态频率为变量,衰减包络为准直线型[ 10]
,但这里可

将模型误差考虑在过程噪声矩阵中以进行补偿。

过程噪声协方差阵 Q 可表为分块对角

形式[ 8 ]

Q= diag (Thr (1 K (5) (11)

其中, Thr表示空间环境变化引起的热噪声; (i 表

示模态坐标和模态速率的不确定性。

3. 2 观测方程

3. 2. 1 相机测量

光学相机对三点非共面 T 型 LED标志点成

像,测量过程独立。根据相机测量坐标系之间的

关系, LED像点坐标( x , y )在 AT T 坐标系中可

表示为

x

y
= -

l%x
l%y -

l%z
l%y

T

f (12)

其中, l%= ( l%x , l%y , l%z )为LED位置在A TT 坐标系

中的表示; f 为相机焦距。对第 j 个标志点,相机

测量灵敏度方程可表示为 [ 8]

x j

y j

= K j &
l

(13)

其中, Kj = -
1 x j 0

0 y j 1
I 3 ! 3 - ( lj%- l)

! f

l y
j
%
,

j= 1, 2, 3。因此根据三个标志点位置的误差量,

其与( l, )之间的关系可表示为

x 1 y 1 x 2 y 2 x 3 y 3
T = K

l

(14)

其中, K为非奇异矩阵, K= K
T
1 K

T
2 K

T
3

T
。

3. 2. 2 激光测距

激光测距仪根据从角反射器返回的信号, 通

过脉冲式或相位式实现距离测量。根据几何关系

式( 6) ,测量敏感度方程可表示为

v ∀ I - L
- 1
u
! l

(15)

综合以上两种测量方案, 取观测矢量

Z= [ x 1 y 1 x 2 y 2 x 3 y 3 v
T
]

T

则观测更新方程可表示为
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Zk+ 1 = H k+ 1Xk+ 1+ )k+ 1 (16)

其中,H为观测矩阵; )为测量噪声,视为零均值

高斯白噪声, p ()) = N(0, R) ; R为测量噪声协方

差矩阵。根据观测矢量与状态变量间的关系, H

可表示为

H= Z/ X= Z/
l
&

l
/

m

∀
&

m

∀
/ X

(17)

其中, Z= G
l

, G=
K

I3 ! 3 - L
- 1
u
! 。由式

( 5 ) 可 知 ,
l

= S
- 1

m

∀
, S

- 1 =

A - L
- 1

( Dd )
!
D

0 D
。

(8) , 则观测矩阵可表示为

H= GS
- 1

I6 ! 6 CE1 0 # CE5 0 (18)

4 Kalman滤波器设置

建立系统状态方程和观测方程后,设计 Kal

m an 滤波器,其基本过程为:

1. KF 预测过程。

X k, k- 1= #k, k- 1X̂ k- 1 (19)

Pk, k- 1= # k, k- 1Pk- 1 #
T
k, k- 1+ % k, k- 1Qk- 1 %

T
k, k- 1

(20)

2. KF 修正过程。

Kk = Pk, k- 1H
T
k [ HkPk, k- 1H

T
k + Rk ]

- 1
(21)

X̂ k = X k, k- 1+ K k [ Zk - HkX k, k- 1 ] (22)

Pk = [ I- K kH k ] Pk, k- 1 (23)

5 模拟仿真

5. 1 仿真初始条件[ 11 13]

初始状态 X 0 = 016 ! 1 , 初始状态协方差矩阵

P0= diag (10- 5
I1 ! 3 , 10- 4

I 1 ! 3 , 10- 4
I 1 ! 10) , I 为单

位阵;仿真时间 100 s,采样周期 0. 05 s;支撑臂主

模态频率为 0. 1 H z 量级, 由于结构固有阻尼很

小,为尽快抑制抖动引起的振荡,需加入粘性阻尼

器,增大阻尼系数,取支撑臂的五阶低频模态,频

率值 &= 0. 096 0. 127 0. 188 0. 845 0. 851
T
, 阻

尼系数 ∗= 0. 146 0. 176 0. 105 0. 061 0. 010 T
;

过程噪声矩阵的选取:热噪声误差矩阵为 +hr=

diag (10
- 6
I 1 ! 3 , 10

- 4
I 1 ! 3) ;模态坐标不确定性误

差矩阵 (= diag (0, 10
- 4

, 0, 10
- 4

, 0, 10
- 4

) ; 测量

噪声误差矩阵 R= diag (10
- 6
I 1 ! 6 , 10

- 6
I 1 ! 3)。此

外,由于 InSAR在作业过程中状态相对稳定, 故

不考虑控制输入部分。

5. 2 仿真结果分析

在给定初始条件下, 由式(8)可知基线长度误

差 m和基线指向误差 ∀, 分别如图 3~ 图 6所

示。以长度误差 x 向分量为例, 图 3显示估计前

误差,图 4显示估计后误差,由图可知未经估计的

误差较大,而估计后的误差呈递减趋势,并最终达

到稳定值(约 0. 2 mm ) ,说明滤波后的精度更高。

图 5和图 6综合显示估计后三个方向的基线长度

和指向误差,可知最终长度误差可达毫米量级(约

2 mm) , 指向误差可达角秒量级(约 3 ) ,满足基线

精度确定要求。

图 3 估计前基线长度误差 x 向分量

Fig . 3 The err or of baseline length in x befor e

estimation

图 4 估计后基线长度误差 x 向分量

F ig . 4 The err or o f baseline length in x after

est imation

图 5 估计后基线长度误差

Fig . 5 The baseline length err or after estimation
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图 6 估计后基线指向误差

F ig . 6 The baseline o rentation er ror after estimat ion

6 结 论

基线估计是 InSAR干涉测量处理过程中的一

个重要步骤,对星载双天线 InSAR系统而言,由于

不可避免地存在基线抖动和测量误差等,为满足动

态高精度基线确定要求,设计了一种星上估计器。

仿真结果表明,该估计器能够有效地提高基线确定

精度。由于高程图的获取需要结合卫星平台的状

态参数, 基线指向的测定更需考虑平台姿态。因

此,基于基线测量系统和卫星姿轨测量系统的多传

感器数据融合将是下一步的研究工作。
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