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基于星间测距和地面发射源的导航星座整网自主定轨
X

朱  俊,廖  瑛,文援兰
(国防科技大学 航天与材料工程学院,湖南 长沙  410073)

摘  要:导航卫星星座自主定轨技术是我国新一代卫星导航系统的关键技术之一。但是仅仅依靠星间相

互测距定轨会因缺少地面基准而出现基准秩亏现象。针对这个问题, 提出利用少量地面发射源随机工作的方

式提供地面基准,将星间测距和地面发射源信息融合起来进行星座整网定轨,进一步提高定轨精度。最后利

用仿真实验对该方法的合理有效性进行了验证。
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The Integrated Autonomous Orbit Determination of the Navigation

Constellation Based on Crosslink Range and Ground-based Emitter
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Abstract:The autonomous orbit determination of navigation constellation is one of the key techniques of the Compass Navigation

Satellite System ( CNSS) . There, howerver, is a deficiency problem of the datum mark when only intersatelite measurements of range is

used. To solve this problem, this paper presents a new method that a few ground-based radio emitters should work randomly to offer the

benchmark, and the constellation satellites should estimate their position and velocity for the whole network, based on the fusion of

crosslink pseudo- range measurements and ground-based measurements. It is aimed to improve the orbit determination accuracy ulteriorly.

Finally, the simulation results prove the rationality and validity of this method.

Key words: compass navigation satellite system ( CNSS) ; autonomous orbit determination; crosslink range; ground-based radio

emitter

我国的新一代卫星导航系统( Compass Navigation Satellite System, CNSS)正在建设之中, 它将实现全球

覆盖。为了保证系统安全可靠地运行, 避免由于自然灾害、人为失误和战争等引起地面系统的损坏或摧

毁而造成整个空间系统的瘫痪,提高卫星自主运行能力,实现导航卫星系统尽量少依赖甚至不依赖地面

支持,已成为提高系统对抗能力的关键
[ 1]
。

美国 GPS替换卫星 BLOCK IIR的重要特征是增加了星间链路功能,能实现自主导航。在没有地面

控制系统支持的情况下, 180d的预报星历的用户伪距误差 URE 仍可保持在 ? 6m 以内
[ 2- 3]
。欧洲在组

建GNSS- 2时也计划在卫星间建立链路,以协助地面控制系统进行精密定轨工作。研究结果表明,通

过星间观测可将定轨精度从原来的 2~ 4m提高至 1~ 2m
[ 4]
。此外,俄罗斯正在研制新型导航卫星系列

GLONASS-K,将增加星间链路功能。

导航卫星完全依靠其星间链路的距离观测或速度观测数据进行自主定轨时会出现秩亏问题
[5]
。为

解决该问题, LeMay
[ 7]
提出利用星间测距、测角相结合实现自主轨道确定的方法; Psiaki

[8]
提出了一种基

于星间相对位置矢量测量,同时自主确定两个卫星轨道的批处理滤波方法;陈金平
[ 9]
提出在星间测距中

加入轨道定向参数约束, 该方法依托地面对轨道面定向进行长期预报, 但随着积分弧长的增大, 由它确

定的轨道面定向参数精度会逐渐降低, 自主定轨受时间限制。事实上,在星间观测中直接加入地面观测
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是解决秩亏问题的一种较为简便而有效的方法。

1  方案设计

在进行自主定轨时, 导航星座组成的空间多面体可以看作一个整体, 构成空间星座网。理论上,空

间星座网和地面基准网存在一定转换关系,利用布尔沙公式
[ 10]
:

X

Y

Z 地

=

$X 0

$Y0

$Z0

+

0 - Z Y

Z 0 - X

- Y X 0 空

wX

wY

wZ

+ ( 1+ mi )

X

Y

Z 空

( 1)

其中共有 7个转换参数,即 3个平移参数( $X 0 , $Y0 , $Z0 )、3个旋转参数( wX , w Y, wZ )和 1个尺度因子

mi。由此,当地面提供 3个以上的基准点时, 可以求得空间星座网与地面基准网的转换关系。一般说,

进一步增加地面基准点数量可以加强测量网的几何构型, 提高定轨精度
[ 11]
。但由于存在电离层延迟等

因素的影响,星地测量的精度低于导航卫星星间测量, 当卫星初轨误差较小时,进一步增加地面基准点

对提高定轨精度作用并不明显。

对于具有星间链路的导航星座,单星定轨不能达到最优,而将全部卫星轨道参数和部分动力学参数

一起进行估计, 整网确定出所有待估参数,有利于充分利用卫星轨道先验信息和星间测量信息; 而且由

于存在星地观测,测量网的几何约束较好,整网定轨的精度较高
[ 12]
。

基于以上分析, 导航星座的自主定轨方案可作如下设计:

( 1)利用地面发射源提供地面基准。在我国境内,布设若干个发射源, 该发射源需预先确定位置和

钟差,并同时进行双向和单向测距,解决星地时间同步问题。该方法为星座自主导航系统提供地面基

准,导航解算是在星上处理的,因此地面只需发射伪距信号、双向测距数据、自身位置和钟差信息,即使

该地点被破坏, 并不影响星座的导航解算,同时再增加一个发射源也容易实现。

( 2)各发射源采用分时段随机工作的方式提高生存能力。在平时, 导航星座可在地面站的支持下,

进行星地联合测轨, 获得精确的卫星轨道;在战时,可以认为导航星座卫星先验信息准确,因此只需在各

发射源中选择 3个随机开启,每工作半小时即更换一次,这样既能为空间星座提供地面基准, 又能有效

地保护发射源。

( 3)星间测距与通信采用双向、双频模式,双向是为了得到卫星间的时钟偏差和消除影响星间测距

的大部分系统误差和相关性误差, 双频是为了消除电离层延迟对测距的影响。星间通信按时分多址

(TDMA)方式进行。

( 4)利用抗差 Kalman自适应滤波进行星座整网定轨
[ 13]
。由于星地测量网中的节点较多, 工作量较

大,利用长时段的测量数据进行批处理在星上处理基本上是不可能的, 因此如果用于星载计算, 只能采

用滤波的形式。

2  导航星座整网自主定轨数学模型

211  卫星运动方程

卫星星座整网定轨涉及的轨道参数比较多,对轨道参数适当地分类,有利于运动方程的解算。轨道

参数首先可分为两大类: 运动学参数和动力学参数。运动学参数是指在整个定轨过程中,参数值保持不

变的参数。而动力学参数是指那些可由状态转移矩阵从一个时刻映射到另一个时刻的参数。动力学参

数又可分为两类:局部动力学参数和全局动力学参数。局部动力学参数只与单个卫星有关,与其他卫星

不相关。全局动力学参数与星座中每一个卫星有关。所以,整网定轨的状态参数可定义如下

X= X
T
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T
LD X

T
GD X

T
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T
( 2)

式中: XSS为所有卫星的位置和速度矢量, XSS = r
T
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T

; XGD为全局动力学参数矢量; XKP为运动学参数矢量; ns 是星座

中要估计轨道参数的卫星个数。对( 2)式微分得
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式中 f
T
i 为第 i颗卫星单位质量所受的作用力矢量。给定参考运动状态 X

*
( t ) ,且设它与实际的轨道状

态 X ( t )足够接近,则状态改进向量 x ( t )为

x ( t ) = X ( t ) - X
*
( t ) ( 5)

对( 3)式在 X
*
处泰勒展开,忽略高阶项,得

Ûx = ÛX ( t ) - ÛX *
( t ) = A ( t ) x  x ( t 0 ) = x 0 ( 6)

式中 A ( t )矩阵是一个稀疏矩阵, 文献[ 13]给出了其具体形式。( 6)式的一般解为

x= 5( t , t 0 ) x 0 ( 7)

式中 5( t , t 0 )为状态转移矩阵,它满足微分方程

Û5 ( t , t 0 ) = A ( t ) 5( t , t 0 )  5 ( t0 , t0 ) = E ( 8)

对( 3)式和( 8)式积分就可得到观测时刻的卫星运动状态和状态转移矩阵。

212  观测方程

观测方程写成如下的形式

y= Hx+ V ( 9)

其中 y= O- C, O是星地之间或星星之间实际观测值, C 是根据参考轨道计算的理论值, H 是观测矩

阵, V 是观测噪声矩阵。对于星地的观测方程可参阅文献[ 14] , 下面给出星星之间的观测方程。设第 i

颗和第j 颗( i< j )卫星的位置矢量分别为 r i 和 rj ,对于星间测距, 观测矩阵H 可表示为

H =
5Q
5X =

5Q
5Q

5Q
5X ( 10)

其中 Q为相对位置矢量 Q= Qx Qy Qz
T
= rj- ri , Q为瞬时测距理论值Q= Q
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5X = 0 0  ,  0 0  - E 0  0 0  ,  0 0  E 0  0 0  , 0 0 ( 12)

( 12)式中的 0表示 3 @ 3阶的零矩阵, E 表示 3 @ 3阶的单位矩阵。

213  整网定轨滤波算法

采用扩展的抗差 Kalman自适应滤波整网定轨的形式,设采样时间为 $t ,整网状态修正流程为

X
^
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^
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( 13)

式中 K k 为增益矩阵, Pk 为协方差矩阵, Qk- 1是动态噪声方差矩阵。

3  算例及结果分析

建立卫星导航星座: 3颗静止轨道卫星( GEO) , 3颗倾斜同步轨道卫星( IGSO) , 24颗中高轨道卫星

(MEO,分布在 3个轨道上,每个轨道上均匀分布 8颗,轨道周期为 1417h)。考虑在中国国内布设 8个地

面发射源,地面发射源的坐标精确已知,见表 1。

为了说明地面发射源和星间测距在星座自主定轨中的作用,采取三套测量定轨方案。

方案一  完全依赖卫星对国内 8个地面发射源的星地测量伪距,测量的弧长为 2d ,采样率为5sP次,

采用传统单星定轨方法, 利用扩展的抗差Kalman自适应滤波进行定轨,考虑的误差如下: ¹ 星地测距误
差:系统误差 5m,随机误差 5m; º 对流层延时误差 013mPsinE ( E 为仰角) ,电离层延时误差 5m; » 发射

源地心坐标误差 011m。
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表 1  地面发射源坐标

Tab. 1 The coordinates of ground-based emitters

ID Name Alt. ( m) Long. (b) Lat. (b)

1 XIAMEN 500 118 2315

2 KASHI 700 76 39

3 BJING 500 116 40

4 LHASA 300 91 2915

5 SYIA 460 10915 1815

6 URUM 100 87 43

7 KUNM 500 130 46

8 XIAN 200 108 34

  方案二  同时利用卫星对国内 8个地面发射源测量伪距和星间链路伪距,测量的弧长和采样率与

第一方案相同, 采用星座整网Kalman自适应滤波定轨的方法。星间测距考虑的误差如下: ¹ 星地测量

误差与第一个方案完全相同; º 星星测距误差: 系统误差 015m; 随机误差 015m,星间链路有效距离小于
70 000km。

方案三  利用星间观测伪距定轨, 利用部分发射源提供地面基准解决秩亏问题。测量的弧长、采样

率以及定轨方法与方案二相同,考虑的各项误差也与方案二相同。地面发射源工作方式为,前 6h地面

8个发射源同时工作, 以提供足够精确的先验信息; 6h 之后仅随机开启 3个地面发射源, 每次工作

30min。图1中的线段示意了各地面发射源详细的观测时段。

图 1  地面发射源工作时段
Fig. 1 Activating period of ground-based emitter

定轨时考虑所有摄动力的影响:摄动地球形状摄动( 30 @ 30阶) ; 地球形变摄动(固体潮摄动、海潮

摄动、地球自转形变摄动) ;星体摄动(日、月引力摄动和太阳系其他行星的引力摄动) ;光压摄动(太阳辐

射压摄动,地球反照辐射压摄动) ; 广义相对论效应。按照以上三种方案分别进行仿真计算,各卫星的定

轨结果如图2~ 图4所示,限于篇幅,仅列出 1号卫星MEO、25号卫星GEO、28号卫星 IGSO定轨误差图。

比较以上三组定轨结果图,可以看出:

( 1)方案一中,由于完全依赖国内 8个地面发射源, 对MEO卫星观测弧段不连续, 在不可观测弧段

轨道依靠外推, 定轨误差明显增大。

( 2)方案二中,星间测量对定轨精度起到了决定性作用,且由于地面发射源提供地面基准,加强了测

量的几何结构, 采用整网定轨的方法,卫星定轨的位置误差均为 1~ 2m。

( 3)方案三中,由于存在星间观测,进一步减小了对地面发射源的依赖, 仅利用3个地面发射源随机

观测以提供地面基准,采用整网定轨方法,定轨位置误差保持在 2m以内。
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图 2 卫星定轨位置误差(方案一)

Fig. 2  Precision of orbit determination ( scenario 1)

图 3 卫星定轨位置误差(方案二)

Fig. 3  Precision of orbit determination ( scenario 2)

图 4 卫星定轨位置误差(方案三)

Fig. 4  Precision of orbit determination ( scenario 3)

4  结 论

导航星座卫星对轨道确定的精度和自主性要求较高, 采用地面测量进行单星定轨的传统定轨方法

已不能满足需求,但若完全依靠星间相互测量伪距定轨则又存在星座网的基准秩亏问题。在星间测距

网的基础上加入少量地面发射源,对星座卫星进行整网 Kalman 定轨是解决该问题的有效办法。一方

面,它保持了观测空间上和时间上的连续性, 增加空间观测网形约束,提高了定轨精度;另一方面,它可

尽量减少对地面的依赖, 提高了导航星座的自主性。

(下转第30页)
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  从表中可以看出,初步设计和利用 STK进行设计得到的结果相差不大, 同时将初步设计得到的轨

道参数作为初值代入 STK后可以很快收敛, 得到的结果能很好地满足约束条件,符合轨道设计要求,可

以为工程方案进一步提供更加精确的奔月轨道参数。

4  结 论

本文将目前比较成熟的双二体模型应用于从空间站出发的月球探测器轨道设计中去,建立了奔月

轨道求解的数学模型。并利用数值算法,通过选取合理的优化目标和约束参数,计算得到了满足条件的

奔月轨道。然后,进一步给出了利用 STK 进行轨道设计的结果, 与本文提出的轨道初步设计结果进行

了比较,从而验证了文中得到结果的正确性。本文提出的轨道设计思路,可以为采用这种登月模式的轨

道初步设计提供参考。
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