
书书书

第４５卷 第５期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．４５Ｎｏ．５
２０２３年１０月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｏｃｔ．２０２３

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０２３０５００９ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

自旋载体中的超紧组合 ＧＮＳＳ接收机跟踪环路设计
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摘　要：自旋载体是全球导航卫星系统接收机的一种典型应用。当全球导航卫星系统载体自旋时，旋转
产生的高阶动态将导致传统跟踪环路失锁；全球导航卫星系统与惯性导航系统组合可以有效补偿信号的高

阶动态。因此，提出了一种利用惯性导航信息辅助卫星导航信号跟踪的超紧组合导航接收机环路设计方法，

并分析了惯性导航信息辅助速率、自旋载体转速和信号载波相位误差之间的关系。通过仿真验证了所提接

收机环路结构可以有效解决自旋载体接收机的信号跟踪问题，且相比于卫星导航单系统三阶环路而言，所提

超紧组合环路结构可以显著提升自旋载体接收机的定位精度。
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　　全球导航卫星系统（ｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｓｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）能够提供高精度且连续稳定的位
置、导航和时间信息服务，相关应用已普及到各行

各业。自旋载体的导航定位，是 ＧＮＳＳ的一种典
型应用，尤其常见于航空航天器和各类制导武器

之中［１－３］。然而，当载体自旋时，随载体旋转的接

收天线会在信号载波相位测量值中引入高阶动

态，导致传统的卫星导航接收机环路无法进行长

时间的相干积分，甚至造成环路失锁，影响定位

性能［４－６］。

针对自旋载体接收机中的ＧＮＳＳ信号跟踪问
题，学者们进行了许多相关的研究并提出了多种

解决方案。文献［７］研究对比了三种用于炮弹中
ＧＮＳＳ信号跟踪的方法，分别为射频前端求和方

法、波束成形方法和最大增益方法，并且作者在文

献［８］中提出了在旋转圆柱载体接收机中利用两
个微带天线进行信号连续跟踪的方法，然而相关

研究主要针对的是自旋载体引起天线方向图零陷

旋转导致信号丢失的问题，而对自旋载体接收机

中载波锁相环（ｐｈａｓｅｌｏｃｋｌｏｏｐ，ＰＬＬ）的动态应力
误差论证较少。文献［９］中指出，当自旋载体的
转速超过１８５Ｈｚ时，周期性的多普勒频移对载
波跟踪环的影响可以忽略，但是其研究的自旋载

体的旋转半径较小（７７５ｍｍ），引入的最大多普
勒频移并没有超出环路的牵引范围。文献［１０］
提出了一种旋转解调模块结构，并使用四阶环路

用于跟踪自旋载体的载波相位，但是高阶环路导

致相应的ＰＬＬ并不稳定，因此需要控制载体的转
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速在一个很小的范围之内。文献［１１－１２］提出
并测试了一种简单有效的旋转跟踪环路，但是使

用该环路的相位跟踪误差最大为２２°，仍有很大
的优化空间。同时，为了跟踪自旋载体接收机中

高动态信号，上述研究中的信号相干积分时间都

较短（１ｍｓ），而延长相干积分时间则很可能导致
环路失锁。相干积分时长和自旋载体转速之间的

矛盾仍没有得到很好的解决。

另外，惯 性 导 航 系 统 （ｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ，ＩＮＳ）能够提供高精度的载体速度、姿态
信息，进而估计接收信号的多普勒频率，对

ＧＮＳＳ环路进行辅助，有效减轻 ＰＬＬ的动态应
力［１３］。相关设计是一种超紧组合（ｕｌｔｒａｔｉｇｈｔ
ｃｏｕｐｌｉｎｇ，ＵＴＣ）结构，在高动态场景中已得到成
功应用［１４］。虽然文献［１５］指出当自旋载体的
转速很高时，惯性器件输出的速度、姿态信息的

精度将有所下降，但是利用 ＵＴＣ能够为自旋载
体接收机信号跟踪及导航定位提供怎样的性能

改善仍然值得进行研究分析。

因此，本文针对自旋载体接收机的信号跟踪

和导航定位问题进行研究，通过理论分析推导了

自旋载体的旋转运动会在载波信号相位中引入两

种正弦动态，而传统的跟踪环路无法处理这种信

号动态，当转速较高时 ＰＬＬ将失锁。同时，提出
了一种用于自旋载体的ＵＴＣ环路设计方法，能够
在自旋载体接收机中保持环路较长相干积分时间

（１０ｍｓ）的同时，维持信号的稳定跟踪。此外，还
对ＵＴＣ中ＩＮＳ信息辅助速率、自旋载体转速、相
干积分时长和信号载波相位误差之间的关系进行

了理论推导与仿真分析。

１　信号与卡尔曼滤波模型

１．１　自旋载体接收信号模型

在自旋载体中，旋转中心和接收机的天线相

位中心可能并不重合，并且旋转中心也可能随载

体运动。假设自旋载体从 Ａ地运动到 Ｂ地，如
图１所示，其中点划线为自旋载体质心的运动轨
迹，虚线为天线相位中心的旋转轨迹。

研究运动问题，首先需要通过坐标变换将卫

星与接收天线相位中心统一在相同的坐标系之

中。选择地心地固（ｅａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｅｄｅａｒｔｈｆｉｘｅｄ，
ＥＣＥＦ）坐标系为参考坐标系，则自旋载体旋转中
心的ＥＣＥＦ坐标可表示为（ｘｅＶ，ｙ

ｅ
Ｖ，ｚ

ｅ
Ｖ）

Ｔ，卫星的

ＥＣＥＦ坐标可表示为（ｘｅＳ，ｙ
ｅ
Ｓ，ｚ

ｅ
Ｓ）
Ｔ，其中上标 ｅ表

示参考坐标系。

为确定天线相位中心的 ＥＣＥＦ坐标，以旋转

图１　自旋载体的运动轨迹
Ｆｉｇ．１　Ｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｓｐｉｎｎｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅ

中心为坐标原点建立旋转坐标系 Ｒ，其中 Ｒ系的
ＸＯＹ平面为天线相位中心所在的旋转面，Ｚ轴 ＺＲ
垂直于其ＸＯＹ平面，方向与天线旋转的角速度 ω
相同。Ｒ系的Ｘ轴与 Ｙ轴采用如下方式定义：将
天线的旋转面延伸至与 ＥＣＥＦ系的 ＸＯＹ平面相
交于直线ｌ，在Ｒ系的 ＸＯＹ平面中仅有一条直线
经过坐标原点且平行于ｌ，选取该直线为Ｒ系的Ｘ
轴ＸＲ，并以右手准则确定其Ｙ轴ＹＲ。Ｒ系三个方
向的坐标轴ＸＲ、ＹＲ、ＺＲ以及坐标原点的相对关系
如图１所示。在 Ｒ系中旋转的天线，其坐标可表
示为：

（ｘｒＡ，ｙ
ｒ
Ａ，ｚ

ｒ
Ａ）
Ｔ＝［ｃｏｓ（ωｔ），ｓｉｎ（ωｔ），０］Ｔ （１）

式中，上标ｒ表示Ｒ坐标系，ω为旋转的角速度，ｔ
为时间。

由Ｒ系到ＥＣＥＦ系的坐标系变换可由两次旋
转和一次平移得到，如图２所示。

图２　Ｒ系到ＥＣＥＦ系的坐标系变换
Ｆｉｇ．２　ＴｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｒｏｍＲｆｒａｍｅｔｏＥＣＥＦｆｒａｍｅ

则旋转天线在ＥＣＥＦ系内的坐标可表示为：
ｘｅＡ
ｙｅＡ
ｚ









ｅＡ

＝Ｃβα·Ｃ
α
Ｒ·

ｘｒＡ
ｙｒＡ
ｚ









ｒＡ

＋

ｘｅＶ
ｙｅＶ
ｚ









ｅＶ

（２）

式中，ＣαＲ表示由 Ｒ坐标系到 α坐标系的变换矩
阵，Ｃβα表示由 α坐标系到 β坐标系的变换矩阵，
它们分别为：

ＣαＲ＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓ －ｓｉｎ
０ ｓｉｎ ｃｏｓ











（３）

Ｃβα＝
ｃｏｓψ －ｓｉｎψ ０
ｓｉｎψ ｃｏｓψ ０









０ ０ １

（４）

因此由Ｒ系到β系的坐标变换矩阵为：

·９７·
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ＣβＲ ＝Ｃβα·Ｃ
α
Ｒ

＝
ｃｏｓψ －ｓｉｎψ·ｃｏｓ ｓｉｎψ·ｓｉｎ
ｓｉｎψ ｃｏｓψ·ｃｏｓ －ｃｏｓψ·ｓｉｎ
０ ｓｉｎ ｃｏｓ










（５）

ＥＣＥＦ系中从天线指向卫星的向量为：

　ｐｅＡＳ＝

ｘｅＳ
ｙｅＳ
ｚ









ｅＳ

－

ｘｅＶ
ｙｅＶ
ｚ









ｅＶ

－ＣβＲ

ｘｒＡ
ｙｒＡ
ｚ









ｒＡ

＝ｐｅＶＳ－ＣβＲ

ｘｒＡ
ｙｒＡ
ｚ









ｒＡ

（６）

式中，ｐｅＶＳ表示ＥＣＥＦ系中从载体旋转中心指向卫
星的向量。将式（１）代入式（６）并求导，可以得到
ＥＣＥＦ系中天线和卫星视线方向（ｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ，
ＬＯＳ）上的速度为：

ｖｅＡＳ＝ｖ
ｅ
ＶＳ－
ｄＣβＲ
ｄｔ

ｃｏｓω( )ｔ
ｓｉｎω( )ｔ









０
－ＣβＲ

－ωｓｉｎω( )ｔ
ωｃｏｓω( )ｔ









０
（７）

式中，ｖｅＶＳ＝
ｄｐｅＶＳ
ｄｔ为载体旋转中心与卫星的 ＬＯＳ

速度。

由式（７）可得自旋载体接收机的载波多普勒
频率为：

ｆｄｏｐ＝ ｖ
ｅ
ＡＳ ·ｆｌ／ｃ （８）

式中，ｆｌ为信号的载波频率，ｆｄｏｐ为信号的多普勒
频率，ｃ为光速。接收信号的相位 θ可以通过信
号频率对时间积分得到：

θ＝∫
ｔ

０
ｆｌ＋ｆｄｏｐｄｔ （９）

由式（７）到式（９）可以看出，自旋载体的旋转
和运动在接收信号中引入了两种正弦动态，它们

不仅与天线的旋转有关，同时还与载体旋转中心

的运动有关。

传统的接收机 ＰＬＬ环路通常采用二阶或三
阶环路的形式，其中二阶环能稳定无偏跟踪频率

阶跃的动态，三阶环能稳定无偏跟踪频率斜升的

动态［１６］。Ｎ阶环路的稳态跟踪误差可以表示为：

θｅ＝
１
ωＮｎ
·
ｄＮＲ
ｄｔＮ

（１０）

式中，ωｎ为环路特征频率，
ｄＮＲ
ｄｔＮ
为距离对时间的Ｎ

阶导数。由于正弦函数的 Ｎ阶导数仍是正弦形
式，因此传统的ＰＬＬ环路无法稳定无偏地跟踪正
弦形式的动态，环路容易失锁。更具体的仿真说

明将在第３节中给出。

１．２　组合导航卡尔曼滤波模型

ＧＮＳＳ与ＩＮＳ的组合导航，通常使用扩展卡尔
曼滤波器（ｅｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）融合来自

两个不同系统的导航信息，并采用误差滤波的方

式进行数据处理。

ＵＴＣ中常用的状态模型为１７×１维的向量，
分别是３×１维的位置误差δｒ、速度误差δｖ、姿态
误差δψ、加速度计偏差ｂａ和陀螺仪偏差ｂｇ；２×１
维的时钟误差ｂｃ，包括钟差和钟漂。状态向量可
以表示为：

Ｘｋ＝［δｒ，δｖ，δψ，ｂａ，ｂｇ，ｂｃ］
Ｔ （１１）

状态向量的转移矩阵为：

Ｘｋ＋１＝ｋＸｋ＋ΓｋＷｋ （１２）
式中，Ｗｋ为状态的噪声向量，ｋ为状态转移矩
阵，Γｋ为系统噪声驱动矩阵，其具体表达式较复
杂，可参考文献［１７］中的详细说明。

若采用误差滤波的方式，则ＵＴＣ中的测量值
为Ｍ颗可见卫星由ＧＮＳＳ测量的伪距和伪距率与
由ＩＮＳ估计的伪距和伪距率的差值，以单颗卫星
为例，有：

Ｚｋ＝
δρ
δ[ ]ρ＝

ρＧＮＳＳ－ρＩＮＳ
ρＧＮＳＳ－ρ[ ]

ＩＮＳ

（１３）

测量方程为：

Ｚｋ＝ＨｋＸｋ＋Ｖｋ （１４）
式中：Ｖｋ为测量噪声矩阵；Ｈｋ为测量矩阵，包含
了在测量与状态之间的非线性近似。它们的具体

形式也在文献［１７］中详细说明。
因此，组合导航的ＥＫＦ滤波过程可以由五个

步骤循环进行［１８］。

步骤１：预测先验的状态向量。

Ｘ－^ｋ ＝ｋ－１Ｘｋ－１ （１５）
步骤２：计算先验的新息矩阵。

Ｐ－ｋ ＝ｋ－１Ｐｋ－１
Ｔ
ｋ－１＋Ｑｋ－１ （１６）

其中，Ｑｋ－１为状态噪声的协方差阵。
Ｑｋ－１＝Ｅ［Γｋ－１Ｗｋ－１·（Γｋ－１Ｗｋ－１）

Ｔ］ （１７）
步骤３：计算ＥＫＦ滤波增益。

Κｋ＝Ｐ
－
ｋＨ

Ｔ
ｋ（ＨｋＰ

－
ｋＨ

Ｔ
ｋ＋Ｒｋ）

－１ （１８）
其中，Ｒｋ为测量噪声的协方差阵。

Ｒｋ＝Ｅ［Ｖｋ·Ｖ
Ｔ
ｋ］ （１９）

步骤４：更新状态向量的预测值。

Ｘ＾ｋ＝Ｘ
－^
ｋ ＋Ｋｋ·［Ｚｋ－ＨｋＸ

－^
ｋ］ （２０）

步骤５：更新 ＥＫＦ新息矩阵，其中 Ｉ为单位
矩阵。

Ｐｋ＝（Ｉ－ＫｋＨｋ）·Ｐ
－
ｋ （２１）

至此完成 ＥＫＦ滤波，得到各状态的估计值。
ＵＴＣ中使用这些状态量对位置、速度、姿态、加速
度计、陀螺仪、时钟进行修正，可以求解并输出最

终的导航信息。

·０８·
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２　ＵＴＣ跟踪环路设计

传统 ＧＮＳＳ单系统的接收机结构如图 ３所
示。经射频前端采样后的数据与本地生成的

两路正交载波相乘后，再与本地伪码相干积

分，得到 Ｉ、Ｑ两路相干积分结果。经环路鉴相
与滤波，接收机通过调整伪码和载波相位的数

控振荡器（ｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｏｓｃｉｌｌａｔｏｒ，ＮＣＯ），
控制本地码相位、载波相位与接收信号保持

同步。

图３　ＧＮＳＳ单系统接收机结构
Ｆｉｇ．３　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＧＮＳＳｓｉｎｇｌｅｓｙｓｔｅｍ

ｒｅｃｅｉｖｅｒｒｅｃｅｉｖｅｒ

接收机保持相位锁定的关键在于环路 ＮＣＯ
的控制。由式（１０）可知，Ｎ阶环路可以稳定无偏
地跟踪 Ｎ阶的位移动态，但是高阶环路容易发
散，工作并不稳定。因此通常接收机的环路不超

过三阶，环路滤波器传递如图４所示［１６］。

图４　三阶环路滤波器传递框图
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｎｓｆｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ３ｏｒｄｅｒｌｏｏｐｆｉｌｔｅｒ

环路的系统函数为：

Ｈ（ｓ）＝
ｂ３ωｎｓ

２＋ａ３ω
２
ｎｓ＋ω

３
ｎ

ｓ３＋ｂ３ωｎｓ
２＋ａ３ω

２
ｎｓ＋ω

３
ｎ

（２２）

式中，ωｎ为环路特征频率，Ｋ为环路增益，ｓ表示
微分，ａ３、ｂ３是环路系数。

从图４可以看出，环路中 ω２ｎ和 ω
３
ｎ支路分别

用于处理二阶和三阶的动态。然而，在自旋载体

中，由于天线随载体旋转，引入的信号动态是无穷

阶的正弦形式，增加环路阶数并不能使式（１０）的
相位误差为 ０。因此当载体转速较快时，传统
ＧＮＳＳ环路无法锁定信号相位。

ＩＮＳ有很高的数据输出率，通常为 ２００～
２０００ｋＨｚ，能够更及时感觉到载体的动态变化，
提供更高精度的速度、姿态信息。因此，如果使用

ＩＮＳ提供的动态信息辅助 ＧＮＳＳ，则 ＧＮＳＳ仅需要

维持二阶环路，用于处理环路中 ＩＮＳ残留的动态
应力误差以及噪声误差。相应的接收机设计如

图５所示。

图５　ＵＴＣ接收机结构
Ｆｉｇ．５　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＵＴＣｒｅｃｅｉｖｅｒ

在ＵＴＣ跟踪环路中，ＮＣＯ由ＩＮＳ估计的多普
勒频率直接控制，在每次 ＩＮＳ数据输出时进行更
新。在每个相干积分周期结束进行环路滤波时，

ＩＮＳ估计的多普勒频率和环路滤波的结果共同更
新ＮＣＯ，其中环路滤波结果用于修正残留的动态
应力误差和噪声误差。ＵＴＣ环路滤波器的传递
框图如图６所示。

图６　ＵＴＣ环路滤波器传递框图
Ｆｉｇ．６　ＴｒａｎｓｆｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＵＴＣｌｏｏｐｆｉｌｔｅｒ

由于ＩＮＳ有较高的数据输出速率对环路进行
辅助，ＮＣＯ能够快速更新适应自旋载体的动态。
ＮＣＯ在每次更新时刻到来之前保持不变，这段时
间内的相位误差即 ＩＮＳ辅助的残留动态应力误
差，需要由ＧＮＳＳ环路在每次相干积分结束时由
环路滤波进行补偿。当自旋载体转速很高时，残

留动态应力误差也会随之增大，同样会造成环路

失锁。因此，ＩＮＳ信息辅助速率、载体旋转速度和
相干积分时长之间存在制约关系。

为简化分析，假设卫星、旋转天线和旋转中心

三者共面，几何关系如图７所示，其中 ｒ为旋转半
径。则ＬＯＳ方向上的速度为：

ｖＬＯＳ＝ω·ｒ·ｓｉｎ（ωｔ） （２３）
因此接收信号的多普勒频率为：

ｆｄｏｐ＝
ω·ｒｓｉｎ（ωｔ）

ｃ ·ｆｌ （２４）

假设相干积分的起始时刻为 Ｔ０，相干积分时
长为Ｔｃｏｈ，则一个相干积分周期内，由多普勒频率

·１８·
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图７　旋转天线与卫星的几何关系
Ｆｉｇ．７　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ
ｓｐｉｎｎｉｎｇａｎｔｅｎｎａａｎｄｓａｔｅｌｌｉｔｅ

引起的信号相位变化量为：

θｄｏｐ ＝∫
Ｔ０＋Ｔｃｏｈ

Ｔ０

ω·ｒｓｉｎ（ωｔ）
ｃ ·ｆｌｄｔ

＝
ｆｌ·ｒ
ｃ｛ｃｏｓ［ω（Ｔ０＋Ｔｃｏｈ）］－ｃｏｓ（ωＴ０）｝

（２５）
假设ＩＮＳ信息辅助速率为１／Ｔａｉｄ，且有Ｔｃｏｈ＝

ＮＴａｉｄ，其中Ｔａｉｄ为ＩＮＳ数据输出的周期。ＩＮＳ在每
次输出数据时估计的多普勒频率，在一个 Ｔａｉｄ周
期内保持不变，则ＩＮＳ控制ＮＣＯ产生的相位变化
量为：

θａｉｄ ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｔａｉｄ·

ωｒｆｌ
ｃ·ｓｉｎ［ωＴ０＋ω（ｉ－１）Ｔａｉｄ］

（２６）
因此，残留的动态应力相位误差为：

θｒｅｓ＝θｄｏｐ－θａｉｄ （２７）
保持ＰＬＬ环路锁定的典型条件为环路相位

误差的３倍不超过４５°：
３σＰＬＬ＝３σｉ＋θｅ＜４５° （２８）

式中，σｉ为热噪声误差、晶振误差和阿兰方差的
均方和，其计算方法可参考文献［１６］，θｅ为动态
应力误差。由此，可以分析在 ＰＬＬ环路不失锁的
条件下，ＩＮＳ信息辅助速率、自旋载体转速以及相
干积分时长之间的关系，详细的数值仿真分析在

第３节中给出。

３　仿真与分析

对自旋载体接收机的信号特性、ＵＴＣ跟踪环
路性能以及误差特性进行仿真。为简化分析，仿

真中假设接收天线随载体在水平面内绕定轴逆时

针旋转，载体的高度没有发生改变，则图１所示的
三维空间内的运动退化为如图７所示的平面内运
动。仿真中ＧＮＳＳ接收机环路采用二阶延迟锁定
码环（ｄｅｌａｙｌｏｃｋｌｏｏｐ，ＤＬＬ）和三阶锁相环的方式，
ＵＴＣ接收机环路采用 ＩＮＳ辅助二阶锁相环的方

式，仿真中使用的主要参数在表１中列出，为对比
不同 精 度 等 级 的 惯 性 测 量 单 元 （ｉｎｅｒｔｉａｌ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔｓ，ＩＭＵ）对性能的影响，选择为商
业级和战术级的惯性器件，其误差特性分别在

表２和表３中列出。

表１　仿真参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参数名 取值

载波频率 １２６８．５２ＭＨｚ

码率 １０．２３ＭＨｚ

载噪比 ４５ｄＢＨｚ

ＤＬＬ带宽 ４Ｈｚ

ＰＬＬ带宽 １２Ｈｚ

相干积分时间 １０ｍｓ

ＩＮＳ辅助周期 １ｍｓ

旋转半径 ０．５ｍ

转速 １ｒ／ｓ

仿真时长 １０ｓ

表２　商业级ＩＭＵ误差特性
Ｔａｂ．２　ＥｒｒｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｃｏｍｍｅｒｃｉａｌＩＭＵ

误差源 陀螺仪 加速度计

零偏误差 １００（°）·ｈ－１ ２０ｍｇ

标度因子误差 １０００×１０－１６ １０００×１０－１６

随机噪声游走 ２（°）·ｈ－
１
２ ０．１５ｍ·ｓ·ｈ－

１
２

表３　战术级ＩＭＵ误差特性
Ｔａｂ．３　ＥｒｒｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｔａｃｔｉｃａｌＩＭＵ

误差源 陀螺仪 加速度计

零偏误差 ８（°）·ｈ－１ ４ｍｇ

标度因子误差 １００×１０－１６ １００×１０－１６

随机噪声游走 ０．０４（°）·ｈ－
１
２ ０．０５ｍ·ｓ·ｈ－

１
２

对比自旋接收机与非旋转接收机信号的多普

勒频率差异，如图８所示。
从图８中可以看出，非旋转接收机的信号多

普勒频率近似缓慢线性变化，这是由卫星运动引

起的频率变化。而自旋载体接收机的信号多普勒

频率在线性变化的基础上叠加了正弦变化，表现

为正弦函数的最大值与最小值缓慢递增。由

式（７）和式（８）可知，这种频率变化是由载体旋转

·２８·
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图８　多普勒频率对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｏｐｐｌｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

引入的ＬＯＳ方向上的正弦速度产生的，传统接收
机的Ｎ阶环路设计无法跟踪快速变化的正弦动
态，环路将会失锁。

对比传统三阶环路和 ＵＴＣ环路对自旋载体
接收机信号的跟踪性能，分别如图 ９、图 １０和
图１１所示。

图９　码相位跟踪误差
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｄｅｐｈａｓｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐ

图１０　载波相位跟踪误差
Ｆｉｇ．１０　Ｃａｒｒｉｅｒｐｈａｓｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐ

图１１　多普勒频率跟踪误差
Ｆｉｇ．１１　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐ

　　从图９～１１可知，ＧＮＳＳ三阶环路无法跟踪自
旋载体接收信号的载波相位，ＰＬＬ环路失锁且载
波相位误差发散，达到１０４量级；码环的稳健性优
于载波环，虽然没有失锁，但是码相位误差较大

（最大值约为００６ｃｈｉｐ），且旋转呈现出一定的周
期性；由于载体定轴旋转，多普勒频率周期变化，

虽然ＧＮＳＳ环路失锁，但是频率误差仍表现出周
期性。

ＵＴＣ环路能够稳定跟踪信号的码相位、载波
相位和多普勒频率。使用商业级 ＩＭＵ时，码相位
误差基本小于 ００２５ｃｈｉｐ，载波相位误差小于
５０°，多普勒频率误差基本小于１Ｈｚ；使用战术级
ＩＭＵ能取得更好的性能，码相位误差小于
００１ｃｈｉｐ，载波相位误差小于１０°，多普勒频率误
差小于０４Ｈｚ。由于载体周期运动，载波相位误
差和多普勒频率误差也呈现一定的周期性，但

这种周期性在使用消费级 ＩＭＵ时不明显，因为
ＩＭＵ的误差水平较大，噪声误差成为主要成分。
三种环路码相位误差、载波相位误差和多普勒

频率误差的统计特性对比如表 ４所示，可以看
出：ＵＴＣ－商业级 ＩＭＵ环路虽然能够保持信号
跟踪，但是误差较大，不能够保证高精度的定

位；而 ＵＴＣ－战术级 ＩＭＵ对码相位误差的改善
程度达到 ２个数量级，同时能解决载波相位跟
踪发散的问题，且对载波相位、多普勒频率都取

得了良好的跟踪性能。

传统三阶环路和 ＵＴＣ环路对自旋载体的定
位性能对比如图１２、图１３和图１４所示。由于载
体没有垂直方向上的运动，图中仅展示水平面内

的运动轨迹。

·３８·
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表４　跟踪误差统计特性
Ｔａｂ．４　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

统计量
ＧＮＳＳ
三阶环路

ＵＴＣ－
商业级ＩＭＵ

ＵＴＣ－
战术级ＩＭＵ

码相位

误差均值／
ｃｈｉｐ

－２．７１×１０－２ ４．１６×１０－３ －９．１４×１０－４

码相位

误差方差／
ｃｈｉｐ２

２．４３×１０－４ １．７４×１０－４ ３．２２×１０－６

载波相位

误差均值／
（°）

发散 ４．８×１０－１ ８．３１×１０－２

载波相位

误差方差／
（°）２

发散 １８０．９８ １４．８５

多普勒频率

误差均值／
Ｈｚ

－６．７４ ５．３２×１０－２ ４．９７×１０３

多普勒频率

误差方差／
Ｈｚ２

８３．９７ １．８７×１０－１ ７．９３×１０－２

图１２　ＧＮＳＳ三阶环路定位轨迹
Ｆｉｇ．１２　ＰｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆＧＮＳＳ３ｏｒｄｅｒｌｏｏｐ

由于 ＧＮＳＳ三阶环路无法锁定信号，只能使
用码相位跟踪结果定位，从图中可以看出其定位

误差逐渐发散，１０ｓ内最大误差超过 ５ｍ。ＵＴＣ
环路能够锁定信号载波相位，其定位精度很高，导

航解算的轨迹与载体的真实运动轨迹基本重合；

且使用战术级ＩＭＵ的 ＵＴＣ环路定位性能显著优
于使用商业级ＩＭＵ的ＵＴＣ环路，残留的误差主要
来自ＩＭＵ器件噪声引起的相位误差以及 ＵＴＣ环
路更新间隔之内的载体旋转引入的相位误差。位

图１３　ＵＴＣ－商业级ＩＭＵ定位轨迹
Ｆｉｇ．１３　ＰｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆＵＴＣｃｏｍｍｅｒｃｉａｌＩＭＵｌｏｏｐ

图１４　ＵＴＣ－战术级ＩＭＵ定位轨迹
Ｆｉｇ．１４　ＰｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆＵＴＣｔａｃｔｉｃＩＭＵｌｏｏｐ

置误差的统计特性如表５所示。

表５　位置误差统计特性
Ｔａｂ．５　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

统计量
ＧＮＳＳ
三阶环路

ＵＴＣ－商业
级ＩＭＵ

ＵＴＣ－战术
级ＩＭＵ

位置误差均

值／ｍ
３．３４ １．８７×１０－１ １．６１×１０－２

位置误差

方差／ｍ２
２．６５ ７．０２×１０－３ １．４８×１０－５

通过数值仿真分析式（２５）～（２８）中 ＩＮＳ信
息辅助速率、自旋载体转速以及相干积分时长之

间的关系。由于相干积分时长与环路输出的信噪

比以及定位性能密切相关，在接收机设计时通常

希望尽可能延长相干积分时长来提升性能。因此

数值仿真中设置相干积分时长为１０ｍｓ，主要研
究分析ＩＮＳ辅助信息速率与自旋载体转速之间的
关系。仿真结果如图１５所示。

·４８·
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图１５　ＩＮＳ辅助周期与转速的关系
Ｆｉｇ．１５　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆＩＮＳａｉｄｐｅｒｉｏｄａｎｄａｎｇｕｌａｒｒａｔｅ

从图１５中可以看出，由设置的仿真参数计算
的残留动态应力误差门限约为２９２°。当自旋载
体转速增大时，相同 ＩＮＳ信息辅助周期 Ｔａｉｄ的残
留动态应力误差有一定程度的振荡，且最大值有

增大的趋势。残留动态应力误差的曲线与门限可

能有多个交点，且相交后误差可能减小到０。但
需要注意的是式（２５）～（２８）的推导中假设卫星
与天线的旋转共面，实际中由于不同卫星与天线

的旋转面存在一定夹角，其投影在旋转面上的速

度比实际转速更小，且存在一些特殊信号入射角

度使得引入的残留动态应力误差为０，但这并不
是普遍的现象。因此不同 Ｔａｉｄ下可以承受的最大
转速ωｍａｘ应当是曲线与门限的第一次交点，这样
才能保证不同卫星在旋转面内的投影速度小于

ωｍａｘ时残留动态应力误差都不会超过门限，ωｍａｘ的
理论值如图中黑色标记与箭头所示。由此可以看

出，随着Ｔａｉｄ减小，ＩＮＳ信息辅助速率加快，ＵＴＣ能
够承受的最大转速逐渐增大，当Ｔａｉｄ为１ｍｓ时，理
论的最大转速可以为８３１Ｈｚ。

但需要注意的是，式（２５）～（２８）的理论推导
中没有考虑 ＩＮＳ的误差。当转速增大时，ＩＭＵ的
测量误差将增大，这部分误差也将作为残留动态

应力误差由 ＧＮＳＳ二阶环路处理，从而限制 ＵＴＣ
环路能够承受的最大转速。更进一步的定量关系

将作为下一步的研究内容。

４　结论

针对自旋载体中导航信号的跟踪问题展开研

究。当载体自旋时，旋转的天线在接收信号的相

位中引入高阶动态，导致传统卫星导航接收机环

路无法进行长时间的相干积分，甚至造成环路失

锁，影响定位性能。

针对此问题，通过建立信号模型，理论分析了

载体自旋在信号相位中引入的两种正弦动态的形

式，提出了一种用于自旋载体的ＵＴＣ环路设计方
法，对比了所提ＵＴＣ环路结构与传统 ＧＮＳＳ三阶
环路的相位跟踪精度与定位性能，并分析了所提

ＵＴＣ环路中ＩＮＳ信息辅助速率、自旋载体转速以
及相干积分时长之间的关系，通过数值仿真计算

了不同ＩＮＳ信息辅助速率下 ＵＴＣ环路能够承担
的最大转速。仿真结果表明，所提ＵＴＣ环路能够
解决自旋载体中的导航信号跟踪问题，显著提升

相位跟踪精度和定位性能，并且能够适应较高的

旋转速度。ＩＮＳ误差对所提ＵＴＣ环路能够承受最
大转速的定量影响将作为下一步的研究内容。

参考文献（Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］　 ＢＯＧＵＳＰＡＹＥＶ Ｎ，ＡＫＨＭＥＤＯＶ Ｄ，ＲＡＳＫＡＬＩＹＥＶ Ａ，
ｅｔａｌ．Ａ ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｒｅｖｉｅｗ ｏｆＧＮＳＳ／ＩＮＳｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｌａｎｄａｎｄａｉｒｖｅｈｉｃｌｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ
Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０２３，１３（８）：４８１９．

［２］　 ＣＨＥＮＣ，ＣＨＡＮＧＧＢ．ＬｏｗｃｏｓｔＧＮＳＳ／ＩＮＳｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｆｏｒ
ｅｎｈａｎｃｅｄｌａｎｄｖｅｈｉｃｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＳｃｉｅｎｃｅ
ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，３１（３）：０３５００９．

［３］　 ＡＬＤＩＢＡＪＡ Ｍ， ＳＵＧＡＮＵＭＡ Ｎ， ＹＯＮＥＤＡ Ｋ， ｅｔａｌ．
ＣｈａｌｌｅｎｇｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｆｏｒｐｒｅｃｉｓｅｍａｐｐｉｎｇｕｓｉｎｇＧＮＳＳ／
ＩＮＳＲＴＫ ｓｙｓｔｅｍｓ： ｒｅａｓｏｎｓａｎｄ ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］． Ｒｅｍｏｔｅ
Ｓｅｎｓｉｎｇ，２０２２，１４（１６）：４０５８．

［４］　 ＤＡＨＩＹＡＳ，ＳＡＩＮＩＶ，ＳＩＮＧＨＡＫ．ＧＮＳＳｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ
ｂａｓｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｓｐｉｎｎｉｎｇｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ
ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０２２，
５８（５）：４５０６－４５１６．

［５］　 陆尤明，刘刚，崔晓伟，等．基于双天线联合的 ＧＮＳＳ信
号抗旋转跟踪算法［Ｊ］．清华大学学报（自然科学版），
２０２１，６１（９）：１０１５－１０２４．
ＬＵＹＭ，ＬＩＵＧ，ＣＵＩＸＷ，ｅｔａｌ．ＡｎｔｉｒｏｔａｔｉｏｎＧＮＳＳ
ｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｊｏｉｎｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｏｆｄｏｕｂｌｅ
ａｎｔｅｎｎａｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｓｃｉｅｎｃｅａｎｄ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ），２０２１，６１（９）：１０１５－１０２４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　 ＺＨＡＮＧＨＤ，ＬＩＸＷ，ＷＵＱ．ＡｎｔｉｒｏｔａｔｉｏｎＧＮＳＳｓｉｇｎａｌ
ｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｓｙｍｍｅｔｒｉｃｄｕａｌａｎｔｅｎｎａｓ［Ｃ］／／
Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ８ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｉｎｇ
ａｎｄＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，２０２２：７６１－７６６．

［７］　 ＳＶＥＮＤＳＥＮＡ，ＧＵＰＴＡＩＪ，ＣＨＥＮＣＣ．Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｖｅｒａｇｅ
ｆｏｒＧＰＳａｎｔｅｎｎａｓｏｎｓｍａｌｌｓｐｉｎｎｉｎｇｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ［Ｃ］／／
ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＡｎｔｅｎｎａｓ
ａｎｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，２０１１：４６８－４７１．

［８］　 ＳＶＥＮＤＳＥＮＡ，Ｏ′ＢＲＩＥＮＡＪ，ＧＵＰＴＡＩＪ．ＡｎｏｖｅｌＧＰＳ
ｒｅｃｅｉｖｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｏｎ ｓｐｉｎｎｉｎｇ
ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｐｌａｔｆｏｒｍｓ［Ｊ］．Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，２０１３，６０（１）：１１－
２９．　

［９］　 ＳＨＥＮＱ，ＬＩＭ，ＧＯＮＧＲ．ＧＰＳｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒａ
ｓｐｉｎｎｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｉｇｎａｌｓｒｅｃｅｉｖｅｄｂｙａ
ｓｉｎｇｌｅｐａｔｃｈａｎｔｅｎｎａ［Ｊ］．ＧＰＳＳｏｌｕｔｉｏｎｓ，２０１７，２１（４）：
１４９１－１５０２．

［１０］　ＸＩＡＯＨＢ，ＧＵＯＰＹ，ＬＩＳＹ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ
ｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒ ＰＬＬ ｒｏｔａｔｉｏｎ ｔｒａｃｋｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ ｉｎ ＧＮＳＳ
ｒｅｃｅｉｖｅｒ［Ｃ］／／ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

·５８·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４５卷

ＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２００９：１１２８－１１３３．
［１１］　ＫＩＭＪＷ，ＬＩＵＭＬ，ＨＷＡＮＧＤＨ，ｅｔａｌ．ＧＮＳＳｒｅｃｅｉｖｅｒ

ｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐｄｅｓｉｇｎｆｏｒｓｐｉｎｎｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ
ｏｆＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄ
Ｓｙｓｔｅｍｓ，２００７：２１２９－２１３２．

［１２］　ＫＩＭＪＷ，ＫＡＮＧＨＷ，ＨＷＡＮＧＤＨ，ｅｔａｌ．Ｓｉｇｎａｌｔｒａｃｋｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄｏｆＧＮＳＳ ｒｅｃｅｉｖｅｒｓｆｏｒｓｐｉｎｎｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．
ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ，
２０１２，１０（３）：５２９－５３５．

［１３］　ＥＭＥＬ′ＹＡＮＴＳＥＶＧ，ＳＴＥＰＡＮＯＶＯ，ＳＴＥＰＡＮＯＶＡ，ｅｔａｌ．
Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ＧＮＳＳ／ＩＭＵｇｙｒｏｃｏｍｐａｓｓ ｗｉｔｈ ｒｏｔａｔｉｎｇ ＩＭＵ：
ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ［Ｊ］．ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０２０，
１２（２２）：３７３６．

［１４］　ＢＲＡＵＮ Ｂ．ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆＧＮＳＳａｉｄｅｄｉｎｅｒｔｉａｌ
ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｏｎｓｐｉｎｎｉｎｇｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，２０１９，５６（５）：１６２４－１６３５．

［１５］　ＥＭＥＬ′ＹＡＮＴＳＥＶＧＩ，ＳＴＥＰＡＮＯＶＡＰ，ＢＬＡＺＨＮＯＶＢＡ．
ＡｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｂｙＩＮＳ／ＧＮＳＳｓｙｓｔｅｍａｉｄｅｄｂｙｐｈａｓｅ
ａｎｄｍａｇｎｅｔｏｍｅｔｅｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｓｐｉｎｎｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．
ＧｙｒｏｓｃｏｐｙａｎｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，２０１４，５（４）：２０５－２１２．

［１６］　谢钢．ＧＰＳ原理与接收机设计［Ｍ］．北京：电子工业出版
社，２００９．
ＸＩＥＧ．ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆＧＰＳａｎｄｒｅｃｅｉｖｅｒｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：
ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００９．

［１７］　ＧＲＯＶＥＳＰＤ．Ｂｏｏｋｒｅｖｉｅｗ：ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆＧＮＳＳ，ｉｎｅｒｔｉａｌ，
ａｎｄ ｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒ ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍｓ， ２ｎｄ
ｅｄｉｔｉｏｎ［Ｊ］． ＩＥＥＥ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ Ｓｙｓｔｅｍｓ
Ｍａｇａｚｉｎｅ，２０１５，３０（２）：２６－２７．

［１８］　ＮＯＵＲＭＯＨＡＭＭＡＤＩＨ， ＫＥＩＧＨＯＢＡＤＩＪ． Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｉｎｄｉｒｅｃｔｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄａｎｄｄｉｒｅｃｔ
ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄ ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅｆｏｒｌｏｗｃｏｓｔＩＮＳ／ＧＮＳＳ
ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＧＰＳＳｏｌｕｔｉｏｎｓ，２０１８，２２（３）：６５．

·６８·


