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面向重访时间需求的Walker星座方案设计

苗 悦，刘富豪，陈升泽，范青正，白云飞
（北京宇航系统工程研究所，北京，100076）

摘要 : 针对卫星需要在特定时间间隔内过顶地面目标或执行对地目标观测的应用背景，开展满足重访时间需求的Walker

星座方案设计，构建卫星对地覆盖性模型，设计卫星过顶地面目标、星载圆形/矩形视场探测器观测地面目标时间窗口的计算

方法。在此基础上，提出一种以最小卫星数目满足重访时间需求的Walker星座方案设计算法。针对3类工况开展仿真分析，

算法结果与STK相比，重访时间的平均误差不大于1.1 s，验证了模型及算法的准确性、合理性。相关研究成果可为对地观测

星座方案设计提供参考。
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Walker Constellation Scheme Design Catering to Revisiting 
Time Requirement

MIAO Yue, LIU Fuhao, CHEN Shengze, FAN Qingzheng, BAI Yunfei
(Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering, Beijing, 100076)

Abstract: In response to the application background of satellites passing over or observing a ground target within a specific time, 

the Walker constellation scheme design is carried out for meeting the revisiting time requirements. The models of a satellite coveraging 

a ground target are constructed. The methods for calculating the time-windows of a satellite passing over a ground target, and onboard 

circle/rectangular-field-of-view sensor observing a ground target are designed. On this basis, a Walker constellation scheme design 

algorithm which satisfies the revisiting time requirement with the minimum satellite number is developed. The simulations and 

analyses are provided for three simulation scenarios. The results of the developed algorithm are compared with STK, and the average 

error of revisiting times is less than 1.1 s, which verifies the accuracy and rationality of the models and the algorithm. The relevant 

research results can provide reference for the design of Earth observation constellation schemes.
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0　引 言

卫星重访时间是指卫星对地球同一地点进行两次

连续观测的时间间隔。在天基卫星对地通信、成像、

探测等任务背景下，卫星能够利用天基平台的位置优

势，以特定的重访时间过顶地面目标并执行相关任

务，接续获取和传递空间环境以及地面的相关信息，

满足地面人员的应用需求。单颗低中轨道卫星对地覆

盖能力有限，且其对地面目标的重访时间通常不固

定，无法满足对地面目标的频繁访问需求［1-2］。一般

可通过构建卫星星座的方式缩短对地面目标的重访时

间，提升卫星系统的对地覆盖能力［3-4］。

Walker星座是由轨道高度和倾角相同的圆轨道卫

星组成的规则同构星座。通过在多个轨道面上均匀分

布卫星，提升星座对某区域或全球的访问能力，具有

重访特性均匀、地球纬度带覆盖性好等优点［5-6］。因

此，针对卫星需要在较短时间间隔内过顶地面目标执

行相关任务的应用需求，通常采用设计Walker星座的

方式［7-9］。同时考虑构建星座的成本巨大，需要通过

优化设计，以最少的卫星数目满足对地重访时间

需求。

针对此类面向重访时间需求的星座方案设计问

题，国内外学者已开展了大量研究。李胜西等［1］针

对全球范围内快速重访的星座设计问题，以最大重访

时间最小化为目标设计优化问题，借助差分进化算法
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求解最优限制性Walker星座构型。赵会朋等［10］在考

虑卫星传感器视场和姿态参数的情况下，设计了一种

侦察卫星对地覆盖区域建模分析方法，能够解决观测

矢量与地球相交、相切、不相交3种情况下的卫星对

地覆盖区域计算问题。胡雅斯等［11］提出了一种适用

光学、合成孔径雷达等不同视场传感器的卫星对地覆

盖计算模型，能够较准确地描述卫星的瞬时覆盖区

域。He等［12］构建了一种基于二维地图的星座点覆盖

分析模型，基于该模型分析了纬线和子午线对重访特

征沿地球纬线与子午线的变化，提出了一种设计具有

全球重访特征星座的通用方法。Saulskiy［13］针对搭载

不同载荷的卫星星座，提出了一种基于向量法的星座

重访周期及覆盖性的计算方法。综上所述，国内外学

者针对星座对地覆盖性以及Walker星座方案设计问题

已开展大量研究并取得较多成果，但同时考虑卫星过

顶地面目标以及卫星搭载圆形/矩形视场探测器，并

开展面向重访时间需求的Walker星座方案设计的相关

研究较少。

在上述背景下，考虑卫星过顶地面目标、卫星搭

载圆形视场探测器对地目标观测、卫星搭载矩形视场

探测器对地目标观测3类工况，以用最少的卫星数目

实现重访时间需求为目标，开展Walker星座方案设

计。在分析3类工况下的卫星及其探测器的对地覆盖

性模型的基础上，设计时间窗口和重访时间的计算方

法。在此基础上，设计一种Walker星座方案设计方

法，适用于在已知卫星轨道根数及地面目标位置的情

况下，以最少的卫星数目构建Walker星座，在特定时

间范围内，该星座对地面目标的平均重访时间和最大

重访时间均不大于需求值。通过构建仿真案例并与

STK仿真结果进行比对，以分析与验证模型和算法的

准确性、合理性。

1　卫星对地覆盖性模型

1.1　问题描述

针对天基卫星在特定时间对地面目标进行重访的

任务，地面目标T在地心地固（ECEF）坐标系下的坐

标列阵为 rT| E，大地经纬高为 (LT，BT，HT )。卫星S的轨

道半长轴 aS、偏心率 eS、轨道倾角 iS、近地点幅角 wS

为确定值。卫星 S携带的圆形视场探测器的半锥角为

θS，矩形视场探测器的水平半角为 θh，垂直半角为 θv。

针对时间范围[ tS，tO ]，需要一颗或多颗卫星对地面目

标T的最大重访时间 (tre )max
不大于给定值 tre| max，平均重

访时间 (tre ) ave
不大于给定值 tre| ave。以此作为输入，分别

考虑S过顶T、S携带圆形视场探测器观测T、S携带矩

形视场探测器观测T三种情况，在建立上述 3种卫星

对地目标覆盖性模型的基础上，提出Walker星座设计

算法，输出满足最大与平均重访时间需求同时包含最

少卫星数目的Walker星座方案，输出参数包括卫星数

目N、轨道平面数C、相位因子Q (0 ≤ Q ≤ C -1)。
1.2　时间窗口计算

1.2.1　卫星过顶时间窗口

卫星S过顶地面目标T的过程中，S相对T的相对

高度角 αS_T 由 0°逐渐增大到最大值 (αS_T )
max
，再由

(αS_T )
max
减小到0°［14］，如图1所示。

S相对地心O的位置矢量为 rS，T相对O的位置矢

量为 rT，S相对T的位置矢量为 rS_T。αS_T的计算公式为

αS_T = arctan
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式中    r(S_T ) x| U、r(S_T ) y| U、r(S_T ) z| U为 rS_T 在以 T为原点的天

东北（UEN）坐标系下的坐标列阵 rS_T| U的 3个分量。

从 ECEF 坐标系到 UEN 坐标系的坐标转换矩阵见文

献［14］。

一个轨道周期内，S对 T过顶的时间窗口 wS_T 为

αS_T从0°增大到 (αS_T )
max
再降低到0°所对应的时间范围。

以 t表示时间，一个轨道周期内S过顶T的wS_T表示为

wS_T = {t | t ∈ ( )αS_T ≥ 0 } （2）

1.2.2　圆形视场探测器观测时间窗口

当 S的运行轨道高度为 hS，且其携带的圆形视场

探测器姿态为对地定向时，考虑地球参考椭球体模

型，圆形视场探测器对地面的观测范围如图2中阴影

部分所示。

图 1　卫星过顶地面目标过程示意

Fig.1　Diagram of the satellite passing over a ground target
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图2中，ΔAOE满足几何关系：

(RS ) 2
= (RS - PE ) 2

+ (hS +  PE ) 2
tan2θS （3）

假设  OA =  OB =  OP = RS，将 RS 近似为 S 的星

下点处的地球半径，其计算公式为

RS = ( )aecosBS

2
+ ( )besinBS

2
（4）

式中    ae为地球椭球体第一半径，ae = 6 378.137 km；

be为地球椭球体第二半径，be = 6 356.752 km；BS为 S

所在位置的大地纬度。轨道高度 hS = aS -RS，矢量 PE

的长度 PE 为式（3）两个解中的较小值。进一步地，

图2中矢量AP的长度 AP 为

 AP =  PE
2

+ ( )hS +  PE
2
tan2θS （5）

S携带的圆形视场探测器对T的观测时间窗口即为

T处于圆形视场探测器对地观测范围（图 2中阴影部

分）之内的时间范围。一个轨道周期内，S携带的圆

形视场探测器的姿态为对地定向的条件下，圆形视场

探测器对T的观测时间窗口wS_T表示为

wS_T = {t ||
|||| t ∈ ( )lPT ≤  AP } （6）

其中 lPT的计算公式为

lPT = (rPx| E - rTx| E ) 2

+ (rPy| E - rTy| E ) 2

+ (rPz| E - rTz| E ) 2

（7）

式中    rPx| E、rPy| E、rPz| E 为 rP| E 的 3个坐标分量，rP| E 为

每时刻S的星下点P在ECEF坐标系下的坐标列阵，计

算公式为

rP| E = RS

rS| E

 rS| E

（8）

式中    rS| E为 rS在ECEF坐标系下的坐标列阵，可通过

rS、考虑地球摄动的卫星轨道递推以及 J2000坐标系

与 ECEF坐标系之间的坐标转换矩阵计算得到［14-15］；

rTx| E、rTy| E、rTz| E为 rT| E的3个坐标分量。

1.2.3　矩形视场探测器对地观测时间窗口

当 S的运行轨道高度为 hS，且其携带的矩形视场

探测器的姿态为对地定向时，考虑地球参考椭球体模

型，矩形视场探测器对地观测的空间几何关系示意如

图3所示。

矩形视场探测器在地面的观测范围是一个不规则

的空间曲面，如图4所示。该空间曲面的边界点包括

A、B、C、D、G、H、J、K，且 A、B、C、D在同一水平

面，G、H在同一水平面，J、K在同一水平面。

图 3与图 4中，针对矩形视场探测器水平半角方

向，矢量E1 F的长度 E1 F 满足等式：

(RS ) 2
= (RS - E1 F ) 2

+ (hS +  E1 F ) 2

tan2θh （9）

矢量 E1 F的方向与 rS 相同，其在ECEF坐标系下

的坐标列阵E1 F | E的计算公式为

图 2　圆形视场探测器对地面的观测范围示意

Fig.2　Diagram of the ground observation range of the circular-

field-of-view sensor

图 3　矩形视场探测器对地观测空间几何关系示意

Fig. 3　Diagram of the spatial geometric relationship of rectangular-

field-of-view sensor observing the Earth

图 4　矩形视场探测器对地观测范围示意

Fig. 4　Diagram of the ground observation range of the rectangular-

field-of-view sensor
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E1 F | E =  E1 F
rS| E

 rS

（10）

针对矩形视场探测器的垂直半角方向，矢量E2 F

的长度 E2 F 满足等式：

(RS ) 2
= (RS - E2 F ) 2

+ (hS +  E2 F ) 2

tan2θv （11）

矢量 E2 F的方向与 rS 相同，其在ECEF坐标系下

的坐标列阵E2 F | E的计算公式为

E2 F | E =  E2 F
rS| E

 rS

（12）

矩形视场探测器与对地观测范围的顶点A、B、C、

D的连线与探测器与星下点连线的夹角为 θm。θm与 θh、

θv满足关系：

cos (θh )cos (θv ) = cos (θm ) （13）

矢量E3 F的长度 E3 F 满足等式：

(RS ) 2
= (RS - E3 F ) 2

+ (hS +  E3 F ) 2

tan2θm （14）

矢量 E3 F的方向与 rS 相同，其在ECEF坐标系下

的坐标列阵E3 F | E的计算公式为

E3 F | E =  E3 F
rS| E

 rS

（15）

在此基础上，矢量 OG、OH、OK、OJ在 ECEF 坐

标系下的坐标列阵计算公式为

OG | E = OE1| E + E1G | E

            = (RS - E1 F ) rS| E

 rS| E

-(hS +  E1 F ) tanθh

vS| E

 vS| E

OH | E = OE1| E + E1 H | E

            = (RS - E1 F ) rS| E

 rS| E

+ (hS +  E1 F ) tanθh

vS| E

 vS| E

OK | E = OE2| E + E2 K | E

            = (RS - E2 F ) rS| E

 rS| E

+ (hS +  E2 F ) tanθv

rS| E × vS| E

 rS| E × vS| E

OJ | E = OE2| E + E2 J | E

           = (RS - E2 F ) rS| E

 rS| E

-(hS +  E2 F ) tanθv

rS| E × vS| E

 rS| E × vS| E

                    

（16）

式中    vS| E为S相对ECEF坐标系的速度矢量。

根据空间几何关系，矢量 OA、OB、OC、OD 在

ECEF坐标系下的坐标列阵的计算公式为

OA| E = OE3| E + E3G3| E + E3 J2| E = (RS - E3 F ) rS| E

 rS| E

-(hS +  E3 F ) tanθh

vS| E

 vS| E

-(hS +  E3 F ) tanθv

rS| E × vS| E

 rS| E × vS| E

OB | E = OE3| E + E3 H3| E + E3 J2| E = (RS - E3 F ) rS| E

 rS| E

+ (hS +  E3 F ) tanθh

vS| E

 vS| E

-(hS +  E3 F ) tanθv

rS| E × vS| E

 rS| E × vS| E

OC | E = OE3| E + E3 H3| E + E3 J2| E = (RS - E3 F ) rS| E

 rS| E

+ (hS +  E3 F ) tanθh

vS| E

 vS| E

+ (hS +  E3 F ) tanθv

rS| E × vS| E

 rS| E × vS| E

OD | E = OE3| E + E3G3| E + E3 K2| E = (RS - E3 F ) rS| E

 rS| E

-(hS +  E3 F ) tanθh

vS| E

 vS| E

+ (hS +  E3 F ) tanθv

rS| E × vS| E

 rS| E × vS| E

（17）

矢 量 r 在 ECEF 坐 标 系 下 的 坐 标 列 阵 r | E =

[ rx| E ry| E rz| E ]T

与其大地经纬高 (L，B，H )之间的相互

转换需要迭代计算：

L = arctan ( ry| E

rx| E )
B = arctan ( rz| E + e2

1υesin ( )B

r 2
x | E + r 2

y | E )
H = rx| E sec (L)sec (B) -υe

（18）

式中    e2
1为地球椭球体第一偏心率（参照2000国家大

地坐标系），e2
1 = 0.006 7；υe为大地纬度B处的卯酉圈

曲率半径，计算公式为

υe =
ae

1 -e2
1sin2( )B

（19）

B的迭代初值为通过 r | E计算得到的地心纬度［14］。

利用式（16）~（19），可以获取空间中G、H、J、

K、A、B、C、D八个点的大地经纬度。

建立以大地经度为横轴且东经为正、西经为负，

以大地纬度为纵轴且北纬为正、南纬为负，以大地经

纬度 (L = 0°，B = 0°)为原点的地球坐标平面直角坐标

系。将空间中G、H、J、K、A、B、C、D八个点分别映

射到该平面直角坐标系上，形成二维平面上的八边形

A'J'B'H'C'K'D'G'，如图5所示。

本文将平面八边形 A'J'B'H'C'K'D'G'近似为星载矩

形视场探测器的对地观测范围。该近似会导致星载矩

形视场探测器对地目标观测的时间窗口存在少量误

差，尤其当某个轨道周期内星载矩形视场探测器仅观

测范围的边缘覆盖地面目标时，时间窗口误差会增

加。此时地面目标在该轨道周期内均处于探测器可视
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范围边缘，易造成成像不清晰、不完整的情况。结合

工程实际，暂不考虑整个轨道周期内地面目标均处于

矩形视场探测器可视范围边缘的情况，如图6所示。

西经180°与东经180°在真实的地球曲面上是连续

的，但在本文定义的地球坐标平面直角坐标系上不连

续。因此，当八边形 A'J'B'H'C'K'D'G'的顶点存在经度

横跨±180°时，需要进行连续化处理，如图7所示，连

续化处理包括3个步骤。

a）判断A'、B'、C'、D'点是否至少有一个点的大地

经度位于东经 (180 -α)°~180°之间，其中 α根据矩形视

场探测器的水平半角、垂直半角以及地面目标的大地

纬度确定和调整，如果是，令 ξ1 = 1。

b）判断A'、B'、C'、D'点，是否至少有一个点的大

地经度位于西经 (180 -α)°~180°之间，如果是，令 ξ2 =

-1。

c）判断 ξ1*ξ2 = -1是否成立，如果成立，则针对

八边形A'J'B'H'C'K'D'G'的8个顶点以及地面目标T的大

地纬度 Lk(k = A'，B'，C'，D'，G'，H'，J'，K'，T )，依次判

断 Lk ≥ -180∘ 或 Lk ≤ (α -180)∘
是否成立，如果成立，

则令：

Lk = Lk + 360∘, if (Lk ≥ -180∘) ||(Lk ≤ (α -180)∘) （20）

式中    ||为“或”逻辑。

S的星下点F在平面八边形A'J'B'H'C'K'D'G'上的投

影F'可将八边形分为4个封闭的平面四边形，分别为

A'J'F'G'、J'B'H'F'、F'H'C'K'、G'F'K'D'，如图 5所示。针

对任意地面目标 T (LT，BT )，T位于矩形视场探测器对

地观测范围的充要条件为：T位于四边形 A'J'F'G'或 T

位于四边形 J'B'H'F'或 T位于四边形 F'H'C'K'或 T位于

四边形G'F'K'D'以内。

以四边形A'J'F'G'为例，T位于A'J'F'G'内的充要条

件为：A'J' × A'T、、 J'F' × J'T、、F'G' × F'T、、G'A' × G'T 四

个矢量叉乘的方向相同。其中矢量A'J'的表达式为

A'J' = [LA' -LJ' BA' -BJ' 0 ] （21）

式中    LA'，BA'为 A'点的大地经度、大地纬度；LJ'，BJ'

为 J'点的大地经度、大地纬度。判断T是否位于四边

形 J'B'H'F'或F'H'C'K'或G'F'K'D'内的方法同理。

综上所述，一个轨道周期内，S携带的矩形视场

探测器姿态对地定向的条件下，矩形视场探测器对T

的观测时间窗口wS_T表示为

      wS_T = {t | t ∈ (T ∈ A'J'F'G'||T ∈ J'B'H'F'||T ∈ F'H'C'K'||

          T ∈ G'F'K'D')} （22）

式中    T ∈ A'J'F'G'表示T位于封闭四边形A'J'F'G'以内，

其他依此类推。

1.3　重访时间计算

在已确定卫星半长轴 aS、偏心率 eS、轨道倾角 iS、

近地点幅角 wS 的情况下，根据Walker星座的总卫星

数N、轨道平面数C、相位因子Q (0 ≤ Q ≤ C -1)，可以

获取N颗卫星的轨道六根数。本文只考虑N能被C整

除的情况，则每个轨道面包含 N C 颗卫星。将第

m (m = 1，2，⋯，C )个轨道面的第 n (n = 1，2，⋯，N/C )

图 5　矩形视场探测器对地观测范围示意

Fig.5　Diagram of the ground observation range of the rectangular-

field-of-view sensor

图 6　某轨道周期内卫星仅观测范围边缘覆盖地面目标示意

Fig.6　Diagram of a target only covered by the edge of a satellite 

detection range during an orbit period

图7　东西经180°连续化处理示意

Fig.7　Diagram of the continuity process of 180°E and 180°W
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颗卫星Smn的轨道六根数记为

ℜSmn
= [aS eS iS Ωmn wS fmn ] （23）

式中    Ωmn为Smn的升交点赤经，计算公式为

Ωmn = Ω0 +
2π ( )m -1

C
（24）

式中    Ω0为升交点赤经的初值；fmn为 Smn的真近点角，

计算公式为

fmn = f0 +
2π
N

[ (m -1)Q + (n - )C ] （25）

式中    f0为真近点角的初值。

根据初始时刻 tS的N颗卫星的轨道六根数ℜSmn
，可

以计算得到卫星 Smn的位置矢量 rSmn
与速度矢量 vSmn

。针

对时间范围[ tS，tO ]，可以通过轨道递推获取每时刻 Smn

的位置矢量和速度矢量。

针对卫星过顶地面目标，以 N/C/Q、ℜSmn
、 rSmn

、

vSmn
、[ tS，tO ]作为输入，结合式（1）~（2），可以计算

得到[ tS，tO ]内Smn所有过顶T的间间窗口wS_T，表示为

wS_T =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ü

ý

þ

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï

s1
mn~o1

mn

s2
mn~o2

mn⋮
spmn

mn ~opmn

mn

（26）

式中    pmn 为 [ tS，tO ]内 Smn 对 T 过顶时间窗口的个数；

sq
mn(q = 1，2，⋯，pmn )为第 q 个时间窗口的起始时刻，

此时刻 Smn对T的 αSmn _T = 0°；oq
mn(q = 1，2，⋯，pmn )为第 q

个时间窗口的结束时刻，此时 Smn 对 T 的 αSmn _T = 0°。

式（26）中的时刻存在以下时间前后关系：

s1
mn < o1

mn < s2
mn < o2

mn < ⋯ < spmn

mn < opmn

mn （27）

针对星载圆形视场探测器的对地目标观测，以

N/C/Q、 ℜSmn
、 rSmn

、 vSmn
、 [ tS，tO ]、 θS 作为输入，结合

式（4）~（7），可以计算得到 [ tS，tO ]内 Smn 携带的圆

形视场探测器对T的所有观测时间窗口wSmn _T，形式与

式（26）相同。

针对星载矩形视场探测器的对地目标观测，以

N/C/Q、ℜSmn
、rSmn

、vSmn
、[ tS，tO ]、θh、θv 作为输入，结合

式（9）~（22），可以计算得到[ tS，tO ]内 Smn携带的矩

形视场探测器对 T的所有观测时间窗口wSmn _T，形式与

式（26）相同。针对所有观测时间窗口wSmn _T，计算时

间长度的平均值，记为wave。当星载矩形视场探测器

对地目标观测窗口的时间长度小于wave × 50%时，判

断此时为某卫星整个轨道周期内地面目标均处于矩形

视场探测器可视范围边缘的情况，不考虑该时间

窗口。

针对N颗卫星构成的Walker星座，共产生 xN个对

T的过顶或观测时间窗口，xN计算公式为

xN = ∑
n = 1

N C ∑
m = 1

C

pmn （28）

将 xN个时间窗口按起始时刻的前后排序，并对存

在时间重合的时间窗口（即同时有一颗以上卫星过顶

T的情况）进行合并，共形成包含 yN( yN ≤ xN )个N颗卫

星对 T 的过顶或观测时间窗口。在时间范围 [ tS，tO ]
内，基于 yN个时间窗口，依次计算无卫星过顶或观测

T的时间长度，即为[ tS，tO ]范围内N颗卫星对T的所有

重访时间，其中的最大值为[ tS，tO ]范围内的最长重访

时间 (tre )max
，所有重访时间的平均值为 [ tS，tO ]范围内

的平均重访时间 (tre ) ave
。

2　Walker星座方案设计

面向卫星对地面目标T在时间范围[ tS，tO ]内最大

重访时间 (tre )max
不大于 tre| max、平均重访时间 (tre ) ave

不大

于 tre| ave的应用需求，在确定卫星轨道半长轴 aS、偏心

率 eS、近地点幅角wS、升交点赤经初值Ω0、近地点幅

角初值 f0 的条件下，基于遍历择优的思想，设计

Walker星座，以最少的卫星数目满足特定时间范围内

的重访时间需求。设计方法包括以下步骤。

a）根据最大重访时间 tre| max，预估Walker星座包

含的最少卫星数目Nmin，卫星数目N的遍历范围为N =

Nmin，Nmin + 1，Nmin + 2，⋯，且Nmin ≥ 1；

b）轨道平面数C的遍历范围为卫星数目N的所有

因数，C为整数且1 ≤ C ≤ N；

c）相位因子Q的遍历范围为Q = 1，2，⋯，C -1；

d）根据步骤 a~c，卫星数目为N的Walker星座方

案共KN种，KN的计算公式：

KN = k1 + k2 + ⋯ + kN （29）

式中    k1为N的最小整数因数且 k1 = 1，以此类推，kN

为N的最大整数因数且 kN = N；

e）针对卫星过顶地面目标、星载圆形视场探测

器观测地面目标、星载矩形视场探测器观测地面目标

3种工况，分别从卫星数目为Nmin起，遍历卫星数目对

应的所有Walker星座方案，针对每种星座方案，通过

式（24）~（26）计算时间窗口并计算最大重访时间

与平均重访时间，当二者均满足重访时间需求时，停

止遍历，对应的卫星数目即为所需要的最少卫星

数目Nmin；
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f）针对 3种工况，分别计算卫星数目 Nm 对应的

KNm
种Walker星座方案的最大重访时间 (tre )max

、平均重

访时间 (tre ) ave
。在满足最大重访时间与平均重访时间的

前提下，将最大重访时间与平均重访时间之和最小，

且所需要卫星数目最少的Walker星座方案作为设计

结果。

3　仿真验证与分析

为验证卫星对地覆盖性模型的准确性，以及面向

重访时间需求的Walker星座方案设计方法的合理有效

性，本节构建3类工况仿真场景，开展数学仿真与分

析，并将算法计算结果与STK相同场景下软件计算的

重访时间进行对比。

构 建 的 仿 真 场 景 为 ： 针 对 地 面 目 标 T

（LT = -120°、BT = +30°、HT = 0 km），分别针对卫星过

顶地面目标、星载圆形视场探测器（半锥角 θS = 45°）

对地目标观测、星载矩形视场探测器（水平半角 θh =

30°，垂直半角 θv = 45°）对地目标观测 3种工况，以

2026年1月1日00∶00∶00（tS）至2026年1月2日00∶

00∶00 （tO）为时间范围，以平均重访时间 tre| ave ≤
3 600 s、最大重访时间 tre| max ≤ 7 200 s 为重访时间需

求，在卫星半长轴 aS = 6 378.137 km、偏心率 eS = 0、

轨道倾角 iS = 30°、近地点幅角wS = 0、升交点赤经初

值Ω0 = 0°、真近点角初值 f0 = 0°的轨道参数条件下，

设计包含卫星数目最少且重访时间满足需求的Walker

星座方案。

针对卫星过顶地面目标的工况，设计参数包括

α = 30°、Nmin = 1。算法设计结果为满足重访时间需求

的Walker星座最少包含 4颗卫星，共对应 7种Walker

星座方案，所有方案的重访时间如图8所示。

针对 7种 4颗卫星的Walker星座，在STK中建立

星座对地面目标过顶模型，且STK场景中选用与算法

仿真中相同的轨道递推模型。通过 STK 的 Coverage 

for Target功能生成重访时间，与算法计算结果进行对

比，如表1所示。

表1中最后一列是对算法与STK在仿真时间范围

内全部的重访时间进行对比，其中平均误差是每段重

访时间误差的平均值，最大误差是每段重访时间误差

的最大值。结合图8与表1可以得到以下结论：

a）针对卫星过顶地面目标，面向 tre| ave ≤ 3 600 s、

tre| max ≤ 7 200 s的重访时间需求，至少需要 4颗卫星，

满足重访需求的 Walker 星座方案共 3 种：N = 4/C =

4/Q = 0、N = 4/C = 4/Q = 1、N = 4/C = 4/Q = 2。根据图 8

可知，第 1种Walker星座方案，即N = 4/C = 4/Q = 0仿

真时间内的最大重访时间与平均重访时间平均值最

小，为本算法的设计结果。

b）将算法在软件中的运算结果与STK仿真结果

进行对比，在仿真时间范围内重访时间的平均误差不

大于0.3 s，最大误差不大于1.4 s，验证了卫星过顶地

面目标模型的准确性，以及Walker星座设计算法的合

理有效性。

针对卫星搭载圆形视场探测器对地目标观测的工

况，设计参数包括 α = 30°、Nmin = 4。算法设计结果

为满足重访时间需求的 Walker 星座最少包含 8 颗卫

星，共对应 15种Walker星座方案，所有方案的重访

时间如图9所示。

图8　卫星过顶工况：4星Walker星座重访时间示意

Fig.8　For satellite passing overhead: diagram for revisiting time 

of 4-satellite Walker constellation options

表1　卫星过顶地面目标工况：算法与STK结果对比

Tab.1　For satellite passing overhead: the result comparisons of 

algorithm and STK

序

号

1

2

3

4

5

6

7

卫

星

个

数

4

4

4

4

4

4

4

轨

道

面

数

4

4

4

4

2

2

1

相

位

因

子

0

1

2

3

0

1

0

平均重访

时间/s

算法

2 638

2 756

2 615

5 198

2 699

2 693

1 774

STK

2 638

2 756

2 615

5 198

2 699

2 693

1 774

误差

0

0

0

0

0

0

0

最大重访

时间/s

算法

4 287

5 280

5 276

5 283

9 033

7 744

47 331

STK

4 387

5 280

5 276

5 283

9 033

7 744

47 330

误差

0

0

0

0

0

0

1

重访时间

的平均误

差/最大

误差/s

0.3/0.8

0.3/1.4

0.3/0.8

0.2/0.7

0.3/0.8

0.3/0.9

0.3/0.9
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针对 15种 8颗卫星的Walker星座，在 STK中建

立搭载圆形视场探测器（θS = 45°）星座对地目标观

测模型，且STK场景中选用与算法仿真中相同的轨道

递推模型。通过 STK的Coverage for Target功能生成

重访时间，与算法计算结果进行对比，如表2所示。

结合图9与表2可以得到以下结论：

a）针对星载圆形视场探测器对地目标观测，面

向 tre| ave ≤ 3 600 s、tre| max ≤ 7 200 s的重访时间需求，至

少需要8颗卫星，满足重访需求的Walker星座方案共

8 种 ： N = 8/C = 8/Q = 0、 N = 8/C = 8/Q = 1、 N = 8/C =

8/Q = 2、 N = 8/C = 8/Q = 4、 N = 8/C = 8/Q = 5、 N = 8/C =

8/Q = 6、N = 8/C = 4/Q = 1、N = 8/C = 4/Q = 2，根据图 9

可知，第 2种Walker星座方案，即N = 8/C = 8/Q = 1仿

真时间内的最大重访时间与平均重访时间平均值最

小，为本算法的设计结果。

b）将算法在软件中的运算结果与STK仿真结果

进行对比，在仿真时间范围内重访时间的平均误差不

大于0.6 s，最大误差不大于2.6 s，验证了搭载圆形视

场探测器对地目标观测模型的准确性，以及Walker星

座设计算法的合理有效性。

针对卫星搭载矩形视场探测器对地目标观测的工

况，设计参数包括 α = 30°、Nmin = 4。算法设计结果

为满足重访时间需求的 Walker 星座最少包含 8 颗卫

星，共对应 15种Walker星座方案，所有方案的重访

时间如图10所示。

针对 15种 8颗卫星的Walker星座，在 STK中建

立搭载矩形视场探测器（θh = 30°，θv = 45°）星座对

地目标观测模型，且STK场景中选用与算法仿真中相

同的轨道递推模型。通过 STK 的 Coverage for Target

功能生成重访时间，与算法计算结果进行对比，如

表3所示。

结合图10与表3可以得到以下结论：

a）针对星载矩形视场探测器对地目标观测，面

向 tre| ave ≤ 3 600 s、tre| max ≤ 7 200 s的重访时间需求，至

少需要8颗卫星，满足重访需求的Walker星座方案共

表2　圆形视场探测器工况算法与STK结果对比

  Tab.2　For circular-field-of-view sensor: the result comparisons 

of algorithm and STK

序

号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

卫

星

个

数

8

8

8

8

8

8

8

8

8

8

8

8

8

8

8

轨

道

面

数

8

8

8

8

8

8

8

8

4

4

4

4

2

2

1

相

位

因

子

0

1

2

3

4

5

6

7

0

1

2

3

0

1

0

平均重访

时间/s

算法

3 395

3 324

3 468

3 622

3 543

3 256

3 543

4 776

3 619

3 466

3 323

3 540

3 702

3 544

3 543

STK

3 395

3 324

3 468

3 621

3 543

3 256

3 542

4 776

3 619

3 466

3 323

3 540

3 702

3 544

3 543

误差

0

0

0

1

0

0

1

0

0

0

0

0

0

0

0

最大重访

时间/s

算法

5 240

4 574

5 858

5 860

5 858

5 858

5 872

5 882

7 606

6 979

6 294

8 426

27 346

26 691

68 354

STK

5 240

4 574

5 858

5 860

5 858

5 858

5 872

5 882

7 606

6 977

6 294

8 426

27 345

26 690

68 353

误差

0

0

0

0

0

0

0

0

0

2

0

0

1

1

1

重访时间

的平均误

差/最大

误差/s

0.4/2.5

0.3/1.0

0.5/2.2

0.4/1.6

0.4/1.1

0.3/1.1

0.4/1.4

0.3/0.9

0.3/1.4

0.4/2.5

0.4/1.2

0.4/1.4

0.4/1.4

0.6/2.6

0.5/1.4

图9　圆形视场探测器工况：8星Walker星座重访时间示意

Fig.9　For circular-field-of-view sensor: diagram for revisiting 

time of 8-satellite Walker constellation options

图10　矩形视场探测器工况：8星Walker星座重访时间示意

Fig.10　For rectangular-field-of-view sensor: diagram for revisiting 

time of 8-satellite Walker constellation options
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9 种 ： N = 8/C = 8/Q = 0、 N = 8/C = 8/Q = 1、 N = 8/C =

8/Q = 2、 N = 8/C = 8/Q = 4、 N = 8/C = 8/Q = 5、 N = 8/C =

8/Q = 6、 N = 8/C = 4/Q = 0、 N = 8/C = 4/Q = 1、 N = 8/C =

4/Q = 2。根据图10可知，第2种Walker星座方案，即

N = 8/C = 8/Q = 1仿真时间内的最大重访时间与平均重

访时间平均值最小，为本算法的设计结果。

b）将算法在软件中的运算结果与STK仿真结果

进行对比，在仿真时间范围内重访时间的平均误差不

大于1.1 s，最大误差不大于4.3 s，验证了搭载矩形视

场探测器对地目标观测模型的准确性，以及Walker星

座设计算法的合理有效性。

综上所述，针对卫星过顶地面目标、星载圆形视

场探测器对地目标观测、星载矩形视场探测器对地目

标观测3种工况，对比基于Walker星座设计算法得到

的对地目标观测重访时间与STK生成数据，平均重访

时间误差小于 1 s，最大重访时间误差小于 1 s，仿真

时间范围内各段重访时间的平均值小于1.1 s、最大值

小于4.3 s。通过对比分析，验证了3类时间窗口计算

模型具备准确性，Walker星座方案设计算法具备正确

性、有效性。

4　结束语

针对面向重访时间需求的Walker星座设计问题，

构建了卫星过顶地面目标、星载圆形视场探测器对地

目标观测、星载矩形视场探测器对地目标观测3种卫

星对地覆盖性模型。通过 3 类工况示例仿真以及与

STK的结果对比，验证了所提出的方法能够根据重访

时间需求生成卫星数目最少的Walker星座方案，且具

备准确性、合理性、可行性。
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