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(１.Ｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅ Ｉｎｎｏｖａｔｉｏｎ Ｃｅｎｔｅｒ ｆｏｒ Ｍｉｃｒｏ / Ｎａｎｏ ＦａｂｒｉｃａｔｉｏｎꎬＤｅｖｉｃｅ ａｎｄ ＳｙｓｔｅｍꎬＴｓｉｎｇｈｕａ ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬＢｅｉｊｉｎｇ １０００８４ꎬＰ Ｒ Ｃｈｉｎａ
２.Ｓｔａｔｅ Ｋｅｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ ＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓꎬＴｓｉｎｇｈｕａ ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬＢｅｉｊｉｎｇ １０００８４ꎬＰ.Ｒ.Ｃｈｉｎａ

３.Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ ｏｆ Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓꎬ Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬ Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００８４ꎬ Ｐ.Ｒ.Ｃｈｉｎａ
４.Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ ｏｆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｄｉｖｉｓｉｏｎꎬ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｃａｍｂｒｉｄｇｅꎬ Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ ＣＢ３ ０ＦＡꎬ Ｕ.Ｋ.

５.Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓꎬ Ｎｏｒｔｈ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｃｈｉｎａꎬ Ｔａｉｙｕａｎ ０３００５１ꎬ Ｐ.Ｒ.Ｃｈｉｎａ)

Ａｂｓｔｒａｃｔ:Ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒｓ ａｒｅ ｗｉｄｅｌｙ ｕｓｅｄ ｉｎ ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ ｆｏｒ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ. Ｔｈｅｙ ｎｅｅｄ ｔｏ ｈａｖｅ ａ ｖｅｒｙ ｌａｒｇｅ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｖｉｅｗ
(ＦＯＶ)( >１２０°) ａｎｄ ｒｅｌａｔｉｖｅｌｙ ｌｏｗ ａｃｃｕｒａｃｙ ｗｈｉｌｅ ｂｅｉｎｇ ｕｓｅｄ ｉｎ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔｓ ａｒｏｕｎｄ ｏｒｂｉｔ. Ａ ｔｒｉｐｌｅ￣ＦＯＶ ｉｎｆｒａｒｅｄ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ. Ｉｔ ｕｓｅｓ ｔｈｒｅｅ ｐｉｅｃｅｓ ｏｆ ｓｔａｎｄａｒｄ ｉｎｆｒａｒｅｄ ｄｅｔｅｃｔｏｒｓ ｗｉｔｈ ａ ｗａｖｅｌｅｎｇｔｈ ｒａｎｇｅ ｏｆ １４ ~ １６μｍꎬ ｔｏ ｓｅｎｓｅ ｔｈｅ ｈｏｒ￣
ｉｚｏｎｔａｌ ｃｉｒｃｌｅ ｂｙ ｄｅｔｅｃｔｉｎｇ ｔｈｅ ｉｎｆｒａｒｅｄ ｌｉｇｈｔ ｅｍｉｔｔｅｄ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ. Ｆｒｏｍ ｗｈｉｃｈꎬ ｔｈｅ ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃ ｖｅｃｔｏｒ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ. Ａ ｍａｔｈ￣
ｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ａｎｄ ａ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｓｅｔ ｕｐ ｔｏ ｐｒｏｖｉｄｅ ｉｎｐｕｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ. Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｔｗｏ ｍｏｄｅｌｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ ｃｏｉｎｃｉｄｅｓ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｋｎｏｗｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ. Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ
ａｎａｌｙｓｉｓꎬ ａ ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｈａｓ ｂｅｅｎ ｂｕｉｌｔ ａｎｄ ｔｅｓｔｅｄ. Ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ａｎｇｌｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ａｂｏｕｔ ０.００２° ａｎｄ ｈｅｎｃｅ
ｓｕｃｈ ａ ｔｒｉｐｌｅ￣ＦＯＶ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ ｃａｐａｂｌｅ ｔｏ ｐｒｏｖｉｄｅ ｈｉｇｈ￣ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｏｒ ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ.
Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ: Ｅａｒｔｈ Ｓｅｎｓｏｒꎬ Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌꎬ Ｈｉｇｈ Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎꎬ Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

１　 Ｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎ

　 　 Ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ ａｎ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｓｕｂｓｙｓｔｅｍ ｏｆ ｔｈｅ ａｔ￣
ｔｉｔｕｄｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ ａｎｄ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍｓ ｕｓｅｄ ｉｎ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ.[１￣３] Ｉｔ ｏｂｓｅｒｖｅｓ ｔｈｅ ｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ ｂｅｔｗｅｅｎ
ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｐａｃｅ ｔｏ ｏｂｔａｉｎ ｔｈｅ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｃｉｒｃｌｅ.
Ｔｈｅｎꎬ ｔｈｅ ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃ ｖｅｃｔｏｒ ｃａｎ ｂｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ [４￣７] . Ｉｔ
ｉｓ ｗｅｌｌ ｋｎｏｗｎ ｔｈａｔ ｉｎｆｒａｒｅｄ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒｓ ｃａｎ ｂｅ ｄｉｖｉｄ￣
ｅｄ ｉｎｔｏ ｔｗｏ ｃａｔｅｇｏｒｉｅｓꎬ ｓｔａｔｉｃ ｏｎｅｓ ａｎｄ ｄｙｎａｍｉｃ ｓｃａｎ￣
ｎｉｎｇ ｏｎｅｓꎬ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅｉｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ. Ａｌ￣
ｔｈｏｕｇｈ ｔｈｅ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｆ ｄｙｎａｍｉｃ ｓｃａｎｎｉｎｇ ｅａｒｔｈ ｓｅｎ￣
ｓｏｒｓ [８￣１０] ｉｓ ｒｅｌａｔｉｖｅｌｙ ｍａｔｕｒｅꎬ ｉｔｓ ｌｉｆｅ ｅｘｐｅｃｔａｎｃｙ ａｎｄ
ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ａｒｅ ｓｕｂｊｅｃｔ ｔｏ ｖａｒｉｏｕｓ ｒｅｓｔｒｉｃｔｉｏｎｓ. Ｗｈｉｌｅ
ｓｔａｔｉｃ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒｓ ｈａｖｅ ｔｈｅ ａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｉｎ ｑｕａｌｉｔｙꎬ
ｐｏｗｅｒꎬ ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｌｉｆｅ ｅｘｐｅｃｔａｎｃｙ. Ｔｈｕｓꎬ ｉｔ ｈａｓ
ｇｒａｄｕａｌｌｙ ｂｅｃｏｍｅ ｔｈｅ ｆｏｃｕｓ ｏｆ ｒｅｓｅａｒｃｈ. [１１￣１４]

　 　 Ａ ｔｒｉｐｌｅ￣ＦＯＶ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｔａｎｄａｒｄ ｉｎ￣
ｆｒａｒｅｄ ｄｅｔｅｃｔｏｒｓ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ
ｏｆ ｂｅｉｎｇ ｕｓｅｄ ｉｎ ａｉｒｃｒａｆｔｓ ａｒｏｕｎｄ ｅａｒｔｈ ｏｒｂｉｔ. Ｉｔ ｃａｎ
ｗｏｒｋ ｏｕｔ ｔｈｅ ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃ ｖｅｃｔｏｒ ａｎｄ ｃａｌｃｕｌａｔｅ ｔｈｅ ａｌｔｉ￣
ｔｕｄｅ ｏｆ ａｎ ａｉｒｃｒａｆｔ ｂｙ ｓｅｎｓｉｎｇ ｔｈｅ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｃｉｒｃｌｅ
ｔｈｒｏｕｇｈ ｔｈｅ ａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ ｒａｄｉａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅ ｗａｖｅｌｅｎｇｔｈ

ｒａｎｇｅ ｏｆ １４ ~ １６μｍꎬ ｗｈｉｃｈ ｃａｎ ｍａｋｅ ｓｕｒｅ ｔｈａｔ ｓｕｃｈ
ａｎ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ ｃａｐａｂｌｅ ｔｏ ｏｐｅｒａｔｅ ｎｏｒｍａｌｌｙ ｄａｙ
ａｎｄ ｎｉｇｈｔ ｒｅｇａｒｄｌｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｅａｔｈｅｒ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ
ｌｉｇｈｔ ｉｍｐａｃｔ [１５￣１７] .

２　 Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ Ｍｏｄｅｌ

　 　 Ａ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｒｉｐｌｅ￣ＦＯＶ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ
ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｕｓｅ ｏｆ ｌｉｎｅａｒ ＣＣＤｓ. Ａｓ
ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ １ꎬ ｔｈｒｅｅ ｏｐｔｉｃａｌ ａｘｅｓ ａｒｅ ｓｅｔ ａｓ １２０°
ｆｒｏｍ ｅａｃｈ ｏｔｈｅｒꎬ ａｎｄ ｑ０ ｉｓ ａ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｂｅ￣
ｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｏｐｔｉｃａｌ ａｘｉｓ ａｎｄ ｚｅｓ .
　 　 Ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ ２ꎬ ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｆｒａｍｅ ｉｓ ｓｅｔ ａｓ ｘ１ ｙ１ ｚ１ . Ｔｈｅｎꎬ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ
ｒｏｔａｔｅｓ ｉｎ ｔｕｒｎ ｏｆ ｚ￣ａｘｉｓꎬ ｘ￣ａｘｉｓ ａｎｄ ｙ￣ａｘｉｓ ｗｉｔｈ ａｎ
ａｎｇｌｅ ｏｆ αꎬ β ａｎｄ γꎬ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ. Ｆｉｎａｌｌｙꎬ ｘ２ ｙ２ ｚ２

ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｍａｔｒｉｘ ｃａｎ ｂｅ ｃａｌ￣
ｃｕｌａｔｅｄ.
　 　 Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｖｅｃｔｏｒ ｔｏ ｔｈｅ Ｅａｒｔｈ ｃｅｎｔｒｅ ｉｓ
Ｅ➝１１ ＝ [０ꎬ０ꎬ － １] Ｔ ｉｎ ｘ１ ｙ１ ｚ１ ｆｒａｍｅꎬ ｔｈｅ ｇｅｏｃｅｎｔｒｉｃ
ｖｅｃｔｏｒ ｉｎ ｔｈｅ ｎｅｗ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｃａｎ ｂｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ
ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｍａｔｒｉｘꎬ ｗｈｉｌｅ
α ｃａｎ ｂｅ ｓｅｔ ａｓ ０.

３２



　 ＷＡＮＧ Ｈｏｎｇｊｉａｎ ｅｔ ａｌ: Ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｈｉｇｈ￣ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｗｉｔｈ ｔｒｉｐｌｅ￣ＦＯＶ

　 　 Ｅ➝２１ ＝[ｃｏｓβｓｉｎγ－ｓｉｎβ－ｃｏｓβｃｏｓγ] Ｔ (１)

Ｆｉｇ. １　 Ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ

Ｆｉｇ. ２　 Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ

　 　 Ｔｈｅ ｃｅｎｔｅｒ ｖｅｃｔｏｒ Ｅ➝２２ ｉｎ ｘ２ｙ２ｚ２ ｆｒａｍｅ ｃａｎ ｂｅ ｅｘ￣

ｐｒｅｓｓｅｄ ｂｙ ｔｈｒｅｅ ｖｅｃｔｏｒｓꎬ Ｘ➝ ２１ Ｘ
➝

２２ Ｘ
➝

２３ꎬ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ
ｓｅｎｓｏｒ ｔｏ ｔｈｅ ｅｄｇｅ. Ｕｐｏｎ ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ａｂｏｖｅꎬ ｔｈｅ ｆｏｌ￣
ｌｏｗｉｎｇ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ.
　 　 Ｅ➝２１ ＝Ｅ

➝
２２ (２)

　 　 Ｓｏ β ａｎｄ γ ｃａｎ ｂｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ.
　 　 ｓｉｎβ ＝－Ｅ➝２２(２)

　 　 ｔａｎγ＝－
Ｅ➝２２(１)

Ｅ➝２２(３)

(３)

　 　 Ｔｈｕｓꎬ ｈ ｃａｎ ｂｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ.

　 　 ｈ＝ Ｒ＋ｒ

１－(ｃｏｓβ) ２(ｃｏｓ(θ０－φ１－γ)) ２
－Ｒ (４)

　 　 ｗｈｅｒｅ φ１ ＝ ａｒｃｔａｎ(
ｕ１

ｆ
)ꎬ ｕ１ ｔｈｅ ｓｉｇｎａｌ ｐｏｉｎｔ ｉｎ

ｔｈｅ ＣＣＤ１ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅꎬ ｒ ｔｈｅ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ

ｃａｒｂｏｎ ｄｉｏｘｉｄｅ ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ ｂｅｌｔ ｉｎ ｔｈｅ １４ ~ １６ μｍ
ｒａｎｇｅꎬ Ｒ ｉｓ ｔｈｅ ｒａｄｉｕｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ.

３　 Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ

　 　 Ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ ３ꎬ ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｓｔａｔｅ ｏｆ ｔｈｅ
ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ ｓｅｔ ａｓ ａ ｆｉｘｅｄ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｏｇ －
ｘｇｙｇｚｇ . Ａｆｔｅｒ ｒｏｔａｔｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｔｕｒｎ ３￣１￣２ꎬ ｉｔ ｂｅｃｏｍｅｓ ａ
ｎｅｗ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｏｅｓ－ｘｅｓｙｅｓｚｅｓꎬ ｗｈｅｒｅ ｏｇＦ１Ｂ１Ｆ２

ｉｓ ｔｈｅ ｃｏｎｉｃａｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｆ ｏｂｓｅｒｖｉｎｇ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｉｎｆｒａｒｅｄ
ｈｏｒｉｚｏｎ ｂｙ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ.
　 　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｈ ａｎｄ ｈａｌｆ
ｃｏｎｅ ａｎｇｌｅ ｑ ｃａｎ ｂｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ:

　 　 ｓｉｎθ＝ Ｒ＋ｒ
Ｒ＋ｈ

(６)

　 　 Ｔｈｅ ｃｏｎｉｃａｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｅｑｕａｔｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｅｘｐｒｅｓｓｅｄ
ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ:

　 　 ｚ＝－ｋ ｘ２＋ｙ２ (７)
　 　 ｗｈｅｒｅ ｋ＝ｃｏｔθ.
　 　 Ｔｈｅ ｅｘｔｅｎｓｉｏｎ ｌｉｎｅｓ ｏｆ ｔｈｒｅｅ ｌｉｎｅａｒ ｄｅｔｅｃｔｏｒｓ ｉｎ￣
ｔｅｒｓｅｃｔ ａｔ ｏｎｅ ｐｏｉｎｔ ｉｎ ｚｅｓ ａｘｉｓ. ｏｅｓ ｏｆ１ ｉｓ ａ ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ａｎｄ ｓｅｔ ａｓ ｏｅｓｏｆ１ ＝ｏｅｓｏｆ２ ＝ｏｅｓｏｆ３ ＝ａ.

Ｆｉｇ. ３　 Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ

　 　 Ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ ３ꎬ ｔｈｅ ｌｉｎｅａｒ ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ ｅ￣
ｑｕａｔｉｏｎｓ ｐｇｏｆ １ꎬｇꎬｐｇｏｆ ２ꎬｇ ａｎｄ ｐｇｏｆ ３ꎬｇ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ
ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ:

　 　
ｘ＝ ｔｍ(ｘｏｆｍꎬｇ－ｘｐｇ)＋ｘｐｇ

ｙ＝ ｔｍ(ｙｏｆｍꎬｇ－ｙｐｇ)＋ｙｐｇ

ｚ＝ ｔｍ(ｚｏｆｍꎬｇ－ｚｐｇ)＋ｚｐｇ

ì

î

í

ï
ï

ïï

(８)

　 　 ｗｈｅｒｅ ｔｍ>０ ａｎｄ ｍ＝１ꎬ２ꎬ３.

４２



ＩＮＳＴＲＵＭＥＮＴＡＴＩＯＮꎬ Ｖｏｌ. １ꎬ Ｎｏ. ２ꎬ Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ ２０１４

　 　 Ａｆｔｅｒ ｓｏｌｖｉｎｇ ｔｈｅ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｌｉｎｅａｒ ｐａｒ￣
ａｍｅｔｒｉｃ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｃｏｎｉｃａｌ ｓｕｒｆａｃｅ ｅｑｕａｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ
ｓｉｇｎａｌ ｐｏｉｎｔ Ａ′ｍꎬｇ(ｍ＝１ꎬ２ꎬ３) ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ.
　 　 Ｈｏｗｅｖｅｒꎬ ｔｈｅ ｓｉｇｎａｌ ｐｏｉｎｔ Ａｍꎬｇ ｃａｎ ａｌｓｏ ｂｅ ｅｘ￣
ｐｒｅｓｓｅｄ ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｒｏｍ Ａｍꎬｆｍ

ｉｎ ｔｈｅ ＣＣＤ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｆｍ(ｍ＝１ꎬ２ꎬ３) .
　 　 Ｓｉｎｃｅ Ａ′ｍꎬｇ ｉｓ ｅｑｕａｌ ｔｏ Ａｍꎬｇꎬ ｔｈｅ ｓｉｇｎａｌ ｐｏｉｎｔ ｃｏ￣
ｏｒｄｉｎａｔｅｓ ｕ１ ｕ２ ｕ３ ｉｎ ｔｈｅ ＣＣＤ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ｆｒａｍｅ ｃａｎ
ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ.

ｕ１ ＝－
[ ｔ１(ｘｏｆ １ꎬｇ－ｘｐｇ)＋ｘｐｇ＋ａ ｃｏｓβｃｏｓ(θ０－ γ)]

ｓｉｎθ０ｃｏｓγ－ｃｏｓθ０ｓｉｎγ

ｕ２ ＝－
[ｔ２(ｘｏｆ ２ꎬｇ－ｘｐｇ)＋ｘｐｇ－ｃｏｓ(

２π
３
)ａｓｉｎθ０ｃｏｓγ＋ａｃｏｓθ０ｓｉｎγ]

ｃｏｓ(２π
３
)ｃｏｓθ０ｃｏｓγ＋ｓｉｎθ０ｓｉｎγ

ｕ３ ＝－
[ｔ３(ｘｏｆ ３ꎬｇ－ｘｐｇ)＋ｘｐｇ－ｃｏｓ(

４π
３
)ａｓｉｎθ０ｃｏｓγ＋ａｃｏｓθ０ｓｉｎγ]

ｃｏｓ(４π
３
)ｃｏｓθ０ｃｏｓγ＋ｓｉｎθ０ｓｉｎγ

(９)

４　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ Ａｎａｌｙｓｉｓ

４.１　 Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｗｏ ｍｏｄｅｌｓ

　 　 Ａｍｏｎｇ ｔｈｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｉｎ ｕｓｅꎬ ｈ ｃｈａｎｇｅｓ ｆｒｏｍ
５０ｋｍ ｔｏ １００ｋｍꎬ ｒ ｉｓ ｓｅｔ ｔｏ ｂｅ ２０ｋｍꎬ Ｒ ｉｓ ６３７０ｋｍꎬ
ａ ｉｓ ０.０５ｍꎬ ａｎｄ β ａｎｄ γ ｃｈａｎｇｅ ｆｒｏｍ ￣１０° ｔｏ ＋１０°
ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ. Ｗｉｔｈ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ａｓ ｔｈｅ ｉｎｐｕｔ
ｔｏ ｔｈｅ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌꎬ ｕ１ꎬ ｕ２ꎬ ｕ３ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ
ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｌｙ. Ｆｉｇｕｒｅ ４ ｔｏ Ｆｉｇｕｒｅ ６ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｕ１ꎬ
ｕ２ ａｎｄ ｕ３ ｃｈａｎｇｅ ｗｉｔｈ βꎬ γ ａｎｄ ｈꎬ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ.

Ｆｉｇ. ４　 ｕ１ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ βꎬγ ａｎｄ ｈ

Ｆｉｇ. ５　 ｕ２ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ βꎬ γ ａｎｄ ｈ

Ｆｉｇ. ６　 ｕ３ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ βꎬγ ａｎｄ ｈ

　 　 Ｔａｋｅ ｕ１ꎬ ｕ２ ａｎｄ ｕ３ ａｓ ｉｎｐｕｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ ｔｈｅ
ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ. Ｔｈｅ ａｌｔｉｔｕｄｅ ｈꎬ ｒｏｌｌ ａｎｇｌｅ β ａｎｄ
ｐｉｔｃｈ ａｎｇｌｅ γ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ. Ｆｉｇｕｒｅ ７
ｔｏ Ｆｉｇｕｒｅ ９ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｈꎬ β ａｎｄ γ ｃｈａｎｇｅ ｗｉｔｈ ｕ１ꎬ ｕ２

ａｎｄ ｕ３ꎬ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ.

Ｆｉｇ. ７　 ｈ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ ｕ１ꎬ ｕ２ ａｎｄ ｕ３

５２



　 ＷＡＮＧ Ｈｏｎｇｊｉａｎ ｅｔ ａｌ: Ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｈｉｇｈ￣ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｗｉｔｈ ｔｒｉｐｌｅ￣ＦＯＶ

Ｆｉｇ. ８　 β ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ ｕ１ꎬ ｕ２ ａｎｄ ｕ３

Ｆｉｇ. ９　 γ ｃｈａｎｇｅｓ ｗｉｔｈ ｕ１ꎬ ｕ２ ａｎｄ ｕ３

　 　 Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｏｕｔｐｕｔ ｏｆ
ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ ｃｏｉｎｃｉｄｅｓ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｋｎｏｗｎ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｗｅｌｌꎬ ｔｈａｔ ｉｓꎬ ｔｈｅ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｃａｎ
ｐｒｏｖｉｄｅ ｓｕｉｔａｂｌｅ ｉｎｐｕｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ
ｍｏｄｅｌ.

４.２　 Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ ａｃｃｕｒａｃｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　 　 Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔｓ ｏｎ ｔｈｅ ｄｅｔｅｃｔｏｒｓ
ｈａｖｅ ｅｒｒｏｒｓꎬ ｕ１ꎬ ｕ２ ａｎｄ ｕ３ ｗｉｌｌ ｈａｖｅ ａｎ ｅｆｆｅｃｔ ｏｎ ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ ｈｅｉｇｈｔ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ａｎｄ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎａ￣
ｔｉｏｎ. Ａｓｓｕｍｉｎｇ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｓｉｇｎａｌ ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ０.１
ｐｉｘｅｌꎬ ｔｈｅｒｅ ａｒｅ ｅｉｇｈｔ ｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅ １ꎬ
ｗｈｅｒｅ ｕ１ ０ꎬ ｕ２ ０ ａｎｄ ｕ３ ０ ａｒｅ ｋｎｏｗｎ ｐｏｉｎｔｓ.
　 　 Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｏｆ βꎬ γ ａｎｄ ｈ ａｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅ ２ꎬ
ｗｈｅｒｅ ｔｈｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒ ｏｆ ｈ ｉｓ ａｂｏｕｔ １３.３５８ｍ
ａｎｄ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ａｂｏｕｔ ０.００１°.

Ｔａｂｌｅ １　 Ｅｉｇｈｔ ｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｕ１ꎬ ｕ２ ａｎｄ ｕ３ ｗｉｔｈ ｅｒｒｏｒ

ｕ１ ｕ２ ｕ３

１ ｕ１０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ
２ ｕ１０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ
３ ｕ１０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ
４ ｕ１０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ
５ ｕ１０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ
６ ｕ１０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ
７ ｕ１０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０＋ ０.１ ｐｉｘｅｌ
８ ｕ１０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ２０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ ｕ３０ ￣ ０.１ ｐｉｘｅｌ

Ｔａｂｌｅ ２　 βꎬ γ ａｎｄ ｈ ｃｈａｎｇｅ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｕ１ꎬ ｕ２ ａｎｄ ｕ３

β / ° γ / ° ｈ / ｍ
１ ０.００００ ０.００００ １３.３５８３
２ ０.００１１ －０.０００６ ４.７４７３
３ －０.００１１ －０.０００６ ４.７４７３
４ ０.００００ －０.００１２ －３.８６２９
５ ０.００００ ０.００１２ ４.７４７３
６ ０.００１１ ０.０００６ －３.８６２９
７ －０.００１１ ０.０００６ －３.８６２９
８ ０.００００ ０.００００ －１２.４７２４

５　 Ｔｅｓｔ

　 　 Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ａｂｏｖｅꎬ ａ ｔｅｓｔ ｉｓ ｃｏｎｄｕｃｔｅｄ
ｔｏ ｃｏｎｆｉｒｍ ｔｈｅ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ａｃｃｕｒａｃｙ ｏｆ
ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ. Ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ １０ꎬ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ
ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ ｆｉｘｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｔｕｒｎｔａｂｌｅ. Ｔｈｅ ｂｒｉｇｈｔｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ
ｃｏｌｌｉｍａｔｏｒ ｗａｓ ａｄｊｕｓｔｅｄꎬ ａｎｄ ｔｈｅ ｔｕｒｎｔａｂｌｅ ｗａｓ ｒｏｔａ￣
ｔｅｄ ｔｏ ｍａｋｅ ｓｕｒｅ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｃａｎ ｄｅｔｅｃｔ ｔｈｅ
ｉｎｃｉｄｅｎｔ ｒａｙ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ｃｏｌｌｉｍａｔｏｒ.

Ｆｉｇ. １０　 Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ ｓｅｔｕｐ

　 　 Ａｓ ｔｈｅ ｔｕｒｎｔａｂｌｅ ｒｏｔａｔｅｓ ｆｒｏｍ －０.４９８° ｔｏ ０.５００°
ｗｉｔｈ ０.００２° ｓｔｅｐ ｆｏｒ ｅａｃｈ ｒｏｔａｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ
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ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｇｒａｙ ｖａｌｕｅｓ ａｎｄ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｉｘｅｌｓ ｏｆ ｔｈｅ
ｌｉｎｅａｒ ＣＣＤ ｉｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ １１. Ａｆｔｅｒ ｎｏｒｍａｌｉｚｉｎｇ
ｔｈｅ ｇｒａｙ ｖａｌｕｅｓꎬ ｌｉｎｅａｒ ｆｉｔｔｉｎｇ ｉｓ ａｐｐｌｉｅｄ ｔｏ ｅａｃｈ
ｃｕｒｖｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇｕｒｅ １２.

Ｆｉｇ. １１　 Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ ｂｅｔｗｅｅｎ ｇｒａｙ ｖａｌｕｅｓ ａｎｄ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｐｉｘｅｌｓ

Ｆｉｇ. １２　 Ｆｉｔｔｅｄ ｃｕｒｖｅｓ

　 　 Ｔａｋｉｎｇ ｔｈｅ ｇｒａｙ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ １８４５ ~ １８５５ ｐｉｘｅｌｓ
ｏｆ ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｃｕｒｖｅ ａｓ ａ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅꎬ ｐｉｘｅｌ ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｔｈｅ
ｏｔｈｅｒ ｌｉｎｅａｒ ｆｉｔｔｉｎｇ ｃｕｒｖｅｓ ａｔ ｔｈｅ ｓａｍｅ ｇｒａｙ ｖａｌｕｅ ａｒｅ
ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ｔｈｅ ｐｉｘｅｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ａｄｊａ￣
ｃｅｎｔ ｃｕｒｖｅｓ ａｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ. Ｔｈｅ ａｖｅｒａｇｅｄ ｖａｌｕｅ ａｎｄ
ｓｔａｎｄａｒｄ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｐｉｘｅｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ａｔ ａ ｇｒａｙ
ｖａｌｕｅ ａｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅ ３ꎬ ｗｈｅｒｅ ｔｈｅ ａｖｅｒａｇｅ ｉｓ ａ￣
ｂｏｕｔ ０. ２ ｐｉｘｅｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｔａｎｄａｒｄ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｉｓ ａｂｏｕｔ
０ ０５ ｐｉｘｅｌ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ.

　 　 Ａｓ ａ ｒｅｓｕｌｔꎬ ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｒｏｔａｔｅｓ
０ ００２°ꎬ ｔｈｅ ｓｉｇｎａｌ ｐｏｉｎｔ ｗｉｌｌ ｃｈａｎｇｅ ａｂｏｕｔ ０.２ ｐｉｘｅｌ.

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｔｈｅ ａｖｅｒａｇｅｄ ｖａｌｕｅ ａｎｄ ｓｔａｎｄａｒｄ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｆ
ｐｉｘｅｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ａｄｊａｃｅｎｔ ｃｕｒｖｅｓ

Ｐｉｘｅｌ
Ａｖｅｒａｇｅ ｏｆ ｐｉｘｅｌ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
Ｓｔａｎｄａｒｄ ｄｅｖｉａｔｉｏｎ ｏｆ

ｐｉｘｅｌ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

１８４５ ０.２０５３ ０.０４６４

１８４６ ０.２０５５ ０.０４４３

１８４７ ０.２０４８ ０.０４３６

１８４８ ０.２０４７ ０.０４４０

１８４９ ０.２０４０ ０.０４５６

１８５０ ０.２０４３ ０.０４８３

１８５１ ０.２０３９ ０.０５１４

１８５２ ０.２０３０ ０.０５５０

１８５３ ０.２００２ ０.０５７７

１８５４ ０.１９７６ ０.０５８４

１８５５ ０.１９５６ ０.０６０８

Ａｖｅｒａｇｅ ０.２０２６ ０.０５０５

６　 Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ

　 　 Ａｉｍｉｎｇ ｆｏｒ ｔｈｅ ｕｓｅ ｉｎ ａｉｒｃｒａｆｔｓ ａｒｏｕｎｄ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ
ｏｒｂｉｔꎬ ａ ｔｒｉｐｌｅ￣ＦＯＶ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ａｎｄ ｓｉｍ￣
ｕｌａｔｅｄ. Ａ ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｔｏ ｐｒｏｖｉｄｅ
ｉｎｐｕｔ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｆｏｒ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ａｎｄ ａ ｗａｙ ｔｏ
ｔｅｓｔ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ. Ａ ｐｒｏｔｏｔｙｐｅ ｉｓ ｂｕｉｌｔ ａｎｄ ｔｅｓｔｅｄ
ｉｎ ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ. Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｅｓｔｉｎｇ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ
ｔｈａｔ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｅｒｒｏｒ ｉｓ ａｂｏｕｔ ０.００２°.
Ｔｈｉｓ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａ￣
ｐｅｒ ｃａｎ ｐｒｏｖｉｄｅ ｈｉｇｈ￣ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｏｒ ａｉｒ￣
ｃｒａｆｔｓ ｔｏ ａｃｈｉｅｖｅ ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ.

Ａｃｋｎｏｗｌｅｄｇｅｍｅｎｔｓ

　 　 Ｔｈｉｓ ｗｏｒｋ ｗａｓ ｆｉｎａｎｃｉａｌｌｙ ｓｕｐｐｏｒｔｅｄ ｂｙ ｔｈｅ Ｎａ￣
ｔｉｏｎａｌ Ｈｉｇｈ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｒｅｓｅａｒｃｈ ａｎｄ Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
Ｐｒｏｇｒａｍ ｏｆ Ｃｈｉｎａ ( ８６３ Ｐｒｏｇｒａｍ ) ( Ｎｏ.
２０１２ＡＡ１２１５０３ ａｎｄ Ｎｏ. ２０１２ＡＡ１２０６０３)ꎬ ｔｈｅ Ｎａ￣
ｔｉｏｎａｌ Ｎａｔｕｒａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｈｉｎａ (Ｎｏ.
６１３７７０１２) ａｎｄ ｔｈｅ Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ Ｉｎｉｔｉａｔｉｖｅ
Ｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｐｒｏｇｒａｍ (Ｎｏ.２０１３１０８９２４２) .
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Ｗａｖｅ [ Ｃ] . ７ｔｈ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ Ｉｎｓｔｒｕ￣
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[３] 　 ＣＨＯＲＹ Ｍ Ａꎬ ＨＯＦＦＭＡＮ Ｄ Ｐꎬ ＬＥＭＡＹ Ｊ Ｌ. Ｓａｔｅｌ￣
ｌｉｔｅ ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ￣ｓｔａｔｕｓ ａｎｄ ｈｉｓｔｏｒｙꎬ １９８６
[Ｃ] .１９８６.

[４] 　 ＳＯＴＯ￣ＲＯＭＥＲＯ Ｇꎬ ＦＯＵＲＮＩＯＬＳ Ｊꎬ ＶＥＲＧＮＥＮＥ￣
ＧＲＥ Ｃꎬ ｅｔ ａｌ. Ｕｎｃｏｏｌｅｄ ｍｉｃｒｏ￣ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ ｆｏｒ ｍｉｃｒｏ￣
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌꎬ ２０００[Ｃ] .２０００.

[５] 　 ＧＥＯＦＦＲＡＹ Ｈꎬ ＢＡＲＤＯＵＸ Ａꎬ ＬＡＰＯＲＴＥ Ｍꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｕｎｃｏｏｌｅｄ ｉｎｆｒａｒｅｄ ｍｉｃｒｏｂｏｌｏｍｅｔｅｒ ａｒｒａｙｓ ｆｏｒ ｅａｒｔｈ ｒｅ￣
ｍｏｔｅ ｓｅｎｓｉｎｇ [ Ｊ] . Ｉｎｆｒａｒｅｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ Ａｐｐｌｉｃａ￣
ｔｉｏｎｓ ＸＸＶＩꎬ ２０００ꎬ４１３０:５２７￣５３６.

[６] 　 ＳＯＴＯ￣ＲＯＭＥＲＯ Ｇꎬ ＢＯＮＹ Ｆꎬ ＳＩＭＯＮＮＥ Ｊꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｍｉｃｒｏ Ｉｎｆｒａｒｅｄ Ｅａｒｔｈ Ｓｅｎｓｏｒ ｐｒｏｊｅｃｔ: ａｎ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ＩＲ
ｃａｍｅｒａ ｆｏｒ Ｅａｒｔｈ ｒｅｍｏｔｅ ｓｅｎｓｉｎｇ [ Ｊ] . Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ
ＳＰＩＥꎬ ２００１ꎬ ４５４０:１７６￣１８７.

[７] 　 ＡＬＢＵＫＥＲＱＵＥ Ｊꎬ ＭＡＴＨＥＴ Ｆꎬ ＰＯＣＨＡＲＤ Ｍꎬ ｅｔ ａｌ.
Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ ｓｔａｔｉｃ Ｅａｒｔｈ ｈｏｒｉｚｏｎ ｓｅｎｓｏｒｓꎬ ２００３
[Ｃ] .２００３.

[８] 　 ＴＥＫＡＷＹ Ｊ Ａꎬ ＷＡＮＧ Ｐꎬ ＧＲＡＹ Ｃ Ｗ. Ｓｃａｎｎｉｎｇ ｈｏ￣
ｒｉｚｏｎ ｓｅｎｓｏｒ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｆｏｒ ｅａｒｔｈ ｏｂｌａｔｅｎｅｓｓ
[Ｊ ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｇｕｉｄａｎｃｅꎬ ｃｏｎｔｒｏｌꎬ ａｎｄ ｄｙｎａｍｉｃｓꎬ
１９９６ꎬ１９(３):７０６￣７０８.
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１９９５ꎬ１８(６):１３５５￣１３６４.

[１１] ＲＯＧＡＬＳＫＩ Ａ. Ｉｎｆｒａｒｅｄ ｄｅｔｅｃｔｏｒｓ: ａｎ ｏｖｅｒｖｉｅｗ [ Ｊ] .
Ｉｎｆｒａｒｅｄ Ｐｈｙｓｉｃｓ ＆Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ ２００２ꎬ４３(３ – ５):１８７￣
２１０.
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ｐｒｉｌ ２００４.

[１３] ＧＵＯＱＵＡＮ Ｓꎬ ＨＡＯ Ｗꎬ ＺＨＥＮＤＯＮＧ Ｇꎬ ｅｔ ａｌ. Ｄｅ￣
ｓｉｇｎ ｏｆ Ｉｎｆｒａｒｅｄ Ｓｔａｔｉｃ Ｆｏｃａｌ Ｐｌａｎｅ Ｅａｒｔｈ Ｓｅｎｓｏｒ ｆｏｒ Ｍｉ￣
ｃｒｏ￣Ｓａｔｅｌｌｉｔｅ [Ｊ] . Ｃｈｉｎｅｓｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｅｎｓｏｒｓ ａｎｄ Ａｃｔｕ￣
ａｔｏｒｓꎬ ２０１２ꎬ２５.

[１４] ＸＩＡＮＧＨＵＡ Ｘ. Ｓｔｕｄｙ ｏｎ Ｍｉｃｒｏ￣ｓａｔｅｌｌｉｔｅ Ａｔｔｉｔｕｄｅ Ｃｏｎ￣
ｔｒｏｌ Ｓｙｓｔｅｍ [Ｄ] . Ｎａｎｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ
ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ ２００７.

[１５] ＳＨＵ Ｇ. Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｆ ｔｈｅ Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ Ｍｅｔｈｏｄ Ｗｈｉｔ Ｔｉｍｅ
Ｃｏｎｓｔａｎｔ ｏｆ Ｉｎｆｒａｒｅｄ Ｐｒｏｂｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ １４￣１６. ２５ [Ｄ].
Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ ２０１２.

[１６] ＣＨＡＮＧＳＨＵＩ Ｃꎬ ＲＯＮＧＴＩＮＧ Ｌꎬ ＳＯＮＧＨＡＯ Ｌ. Ｎｅｗ
Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ ｏｆ Ｉｎｆｒａｒｅｄ Ｄｅｔｅｃｔｏｒ [ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｔ￣
ｍｏｓｐｈｅｒｉｃ ａｎｄ Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ Ｏｐｔｉｃｓꎬ ２０１３:１￣１０.

[１７] ＳＯＮＮＥＮＦＲＯＨ Ｄꎬ ＰＡＲＡＭＥＳＷＡＲＡＮＡ Ｋꎬ ＢＲＵＮＯＢ
Ｊꎬ ｅｔ ａｌ. Ａｄｖａｎｃｅｄ ｓｅｎｓｏｒｓ ｆｏｒ Ｅａｒｔｈ￣ｓｃｉｅｎｃｅｓ ａｐｐｌｉｃａ￣
ｔｉｏｎｓ [Ｃ] . Ｐｒｏｃ. ｏｆ ＳＰＩＥꎬ ２０１３ꎬ８６３１.

Ａｕｔｈｏｒｓ’ Ｂｉｏｇｒａｐｈｉｅｓ

ＷＡＮＧ Ｈｏｎｇｊｉａｎꎬ ｂｏｒｎ ｉｎ １９８７ꎬ ｉｓ
ｃｕｒｒｅｎｔｌｙ ａ Ｐｈ.Ｄ. ｃａｎｄｉｄａｔｅ ｉｎ ｔｈｅ Ｄｅ￣
ｐａｒｔｍｅｎｔ ｏｆ Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓꎬ Ｔｓ￣
ｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ (ＴＨＵ)ꎬ Ｃｈｉｎａ. Ｈｅ
ｏｂｔａｉｎｅｄ ｈｉｓ Ｂ.Ａ. ｄｅｇｒｅｅ ｆｒｏｍ ＴＨＵ ｉｎ
２０１０. Ｈｉｓ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｉｎｔｅｒｅｓｔｓ ｉｎｃｌｕｄｅ ｃｅ￣
ｌｅｓｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ ｉｎｆｒａ￣

ｒｅｄ Ｅａｒｔｈ ｓｅｎｓｏｒ.
Ｅ￣ｍａｉｌ: ｗａｎｇｈｏｎｇｊｉａｎ＠ｔｓｉｎｇｈｕａ.ｏｒｇ.ｃｎ

ＸＩＮＧ Ｆｅｉꎬ ｂｏｒｎ ｉｎ １９７９ꎬ ｉｓ ｃｕｒｒｅｎｔｌｙ
ａｎ ａｓｓｏｃｉａｔｅ ｐｒｏｆｅｓｓｏｒ ｉｎ Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉ￣
ｖｅｒｓｉｔｙꎬ Ｃｈｉｎａ. Ｈｅ ｒｅｃｅｉｖｅｄ ｈｉｓ Ｂａｃｈｅ￣
ｌｏｒ ｄｅｇｒｅｅ ｆｒｏｍ Ｔｏｎｇｊｉ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｉｎ
２００２ ａｎｄ Ｐｈ.Ｄ. ｄｅｇｒｅｅ ｆｒｏｍ Ｔｓｉｎｇｈｕａ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｉｎ ２００７. Ｈｉｓ ｃｕｒｒｅｎｔ ｒｅｓｅａｒｃｈ
ｉｎｔｅｒｅｓｔｓ ｆｏｃｕｓ ｏｎ ａｄｖａｎｃｅ ｏｐｔｉｃａｌ ａｔｔｉ￣

ｔｕｄｅ ｓｅｎｓｏｒ ｆｏｒ ｓｐａｃｅꎬ ｒｅｍｏｔｅ ｓｅｎｓｉｎｇ ａｎｄ ｃｅｌｅｓｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ.
Ｅｍａｉｌ: ｘｉｎｇｆｅｉ＠ｔｓｉｎｇｈｕａ.ｅｄｕ.ｃｎ

ＹＯＵ Ｚｈｅｎｇꎬ ｂｏｒｎ ｉｎ １９６３ꎬ ｉｓ ａｎ Ａ￣
ｃａｄｅｍｉｃｉａｎ ｏｆ Ｃｈｉｎｅｓｅ Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆ Ｅｎ￣
ｇｉｎｅｅｒｉｎｇꎬ ａｎｄ ａ Ｐｒｏｆｅｓｓｏｒ ｏｆ Ｃｈａｎｇ
Ｊｉａｎｇ Ｓｃｈｏｌａｒ ｉｎ Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬ
Ｃｈｉｎａ. Ｈｅ ｉｓ ａｌｓｏ ｔｈｅ Ａｓｓｉｓｔａｎｔ Ｐｒｅｓｉｄｅｎｔ
ｏｆ Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙꎬ ｔｈｅ Ｄｅａｎ ｏｆ ｔｈｅ
Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｎｄ

８２



ＩＮＳＴＲＵＭＥＮＴＡＴＩＯＮꎬ Ｖｏｌ. １ꎬ Ｎｏ. ２ꎬ Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ ２０１４

ｔｈｅ Ｃｈａｉｒｍａｎ ｏｆ ｔｈｅ Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ. Ｒｅ￣
ｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ. Ｈｉｓ ｃｕｒｒｅｎｔ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｉｎｃｌｕｄｅｓ ＭＮＴ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ
Ｍｉｃｒｏ / Ｎａｎｏ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ａｎｄ ｔｈｅｉｒ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ.
Ｅｍａｉｌ: ｙｚ￣ｄｐｉ＠ｔｓｉｎｇｈｕａ.ｅｄｕ.ｃｎ

ＣＨＵ Ｄａｐｉｎｇꎬ ｉｓ ｔｈｅ Ｃｈａｉｒｍａｎ ｏｆ
ＣＡＰＥ (Ｃｅｎｔｒｅ ｆｏｒ Ａｄｖａｎｃｅｄ Ｐｈｏｔｏｎｉｃｓ
ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ) ａｎｄ Ｈｅａｄ ｏｆ Ｐｈｏｔｏｎｉｃｓ
ａｎｄ Ｓｅｎｓｏｒｓ Ｇｒｏｕｐ ｉｎ Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ Ｕｎｉ￣
ｖｅｒｓｉｔｙ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ. Ｃｕｒｒｅｎｔ
ｒｅｓｅａｒｃｈ ｉｎｃｌｕｄｅｓ ｓｐａｃｅ ｌｉｇｈｔ ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ
ａｎｄ ｐｈａｓｅ￣ｏｎｌｙ ｈｏｌｏｇｒａｐｈｙ ｆｏｒ ｄｉｓｐｌａｙｓ

ａｎｄ ｉｍａｇｉｎｇ ａｓ ｗｅｌｌ ａｓ ｏｐｔｉｃａｌ ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓꎬ ｌａｍｉｎａｔｅｄ ｅ￣
ｌｅｃｔｒｏ￣ａｃｔｉｖｅ ｆｏｉｌｓ ｆｏｒ ｓｏｌａｒ ｓｈａｄｉｎｇ ａｎｄ ｓｍａｒｔ ｆａｃａｄｅꎬ ａｎｄ ｈｉｇｈ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｔｕｎｅａｂｌｅ ｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｓ ｆｏｒ ＧＨｚ / ＴＨｚ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ.
Ｅｍａｉｌ: ｄｐｃ３１＠ｃａｍ.ａｃ.ｕｋ

ＺＨＥＮＧ Ｌｕｎｇｕｉꎬ ｂｏｒｎ ｉｎ １９８０ꎬ ｉｓ ｃｕｒ￣
ｒｅｎｔｌｙ ａ ｌｅｃｔｕｒｅｒ ｉｎ ｔｈｅ Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｉｎｓｔｒｕ￣
ｍｅｎｔ ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓꎬ Ｎｏｒｔｈ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆ Ｃｈｉｎａ. Ｈｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｈｉｓ Ｐｈ.Ｄ. ｄｅｇｒｅｅ
ｆｒｏｍ Ｔｓｉｎｇｈｕａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｉｎ ２０１４. Ｈｉｓ
ｒｅｓｅａｒｃｈ ｉｎｔｅｒｅｓｔｓ ｉｎｃｌｕｄｅ ｓｔｒａｐｄｏｗｎ ｉｎ￣
ｅｒｔｉａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ ａｎｄ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ.
Ｅ￣ｍａｉｌ: ｍｅｎｏｃｋ１９９４＠ｓｉｎａ.ｃｏｍ
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