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利用犌犖犛犛星间链路对中高轨航天器
测定轨的可行性研究

孟轶男１　樊士伟１　李　罡１　高为广１

１　北京跟踪与通信技术研究所，北京市，１０００９４

摘　要：目前中高轨航天器精密轨道确定普遍采用地面跟踪测量体制，面临跟踪弧段不够、跟踪精度不高、无

载体自主定位能力的问题。ＧＮＳＳ星间链路网络的建立为中高轨航天器定轨提供了新思路。介绍了基于

ＧＮＳＳ星间链路的中高轨航天器定轨新方法，设计仿真模型分析了其可见性、定位精度、链路预算，并进行了

自主定轨模拟计算。结果表明：以ＧＮＳＳ星间链路实现中高轨航天器测定轨，可见星数目多、定位精度好、链

路余量高，对中高轨航天器在径向的定轨精度可以达到６ｍ以内，切向和法向在２ｍ以内。本文测定轨方案

可行，为ＧＮＳＳ在新领域的应用提供了思路。
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　　目前，航天器精密定轨主要依赖地基定轨系

统与天基定轨系统两类。地基定轨系统通常需要

布设地面监测网络，对卫星进行多站点、长弧段的

观测。但受国家地域、国际关系等影响，布站选址

受到限制，观测结构不好，导致对某些轨位的航天

器的跟踪弧段不够甚至无法观测、定轨精度不高

等问题。

随着ＧＮＳＳ的建立与应用的普及，利用星载

ＧＮＳＳ接收机进行自主定位成为航天器定轨的另

一条有效途径。与传统地基定轨系统相比，利用

天基系统实现航天器定轨，能够简化设备、降低成

本、扩大覆盖范围，且能够实现航天器自主定位。

但是，卫星导航系统播发的犔频段下行导航信号

仅针对地面和地球附近用户进行了优化设计，导

航卫星向地球发送信号的天线波束宽度相对较

窄，对中高轨航天器来说，只能接收从地球边缘

“溢出”的信号，面临可见卫星数目少、信号衰减严

重、多普勒频移较大等问题［１２］，使得目前的直发

导航信号无法为中高轨航天器提供连续导航、定

轨定位服务［３］。

全球卫星导航系统构建的兼具高精度测距和

星间通信功能的星间链路网络（Ｃｒｏｓｓｌｉｎｋ），主要

用于全球导航星座的自主运行及测控管理，对利

用其富余资源为中高轨航天器提供测定轨的扩展

应用进行了可行性分析和初步研究。

１　犌犖犛犛星间链路概述

全球卫星导航系统中，目前仅 ＧＰＳ、ＧＬＯ

ＮＡＳＳ建设有星间链路，Ｇａｌｉｌｅｏ系统星间链路正

在设计中。ＧＰＳＢＬＯＣＫＩＩ系列卫星采用宽波束

的ＵＨＦ频段（２５０～２９０ＭＨｚ）时分复用体制星

间链路，每颗星与８～１６颗卫星建立链路；但链路

通信速率低，频段易受干扰［４］。在未来的ＧＰＳＩＩＩ

中，计划采用Ｖ频段（５９．３ＧＨｚ／６５ＧＨｚ）点波束

方向性星间链路，届时将具有较高的抗干扰性能

及星间实时通信能力［５６］。ＧＬＯＮＡＳＳ在最新发

射的ＧＬＯＮＡＳＳＭ系列卫星中采用了与ＧＰＳ类

似的Ｓ频段宽波束星间链路，未来计划增加激光

固定拓扑星间链路。欧盟Ｇａｌｉｌｅｏ系统未来的星

间链路考虑采用 Ｋｕ频点时分双向工作体制，以

保证实现０．１ｍ的星间测距精度。从发展趋势

来看，为了追求更高的测量精度、数传性能和抗干

扰性能，导航卫星的星间链路均向Ｖ频段或激光

等窄波束高频段等方向发展。

未来基于星间链路的扩展应用将是国际卫星

导航系统发展的一个重要趋势。由于星间链路完

成其自主运行及测控管理等常态业务所花费的时
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间相对其工作周期而言是个小量，因此提供给其

他用户航天器进行测定轨等应用的时间是较为可

观的。如果利用星间链路高频段点波束天线宽扫

描范围和波束可捷变的优势，调度导航卫星将星

间链路天线的波束指向中高轨航天器，通过４颗

以上导航卫星星间链路波束的覆盖，可以为中高

轨航天器提供精密导航和轨道确定服务。

２　可见性分析

２．１　中高轨卫星与犌犖犛犛建链模型

为研究利用 ＧＮＳＳ星间链路对中高轨航天

器测定轨的可行性，仿真了一种 ＧＮＳＳ星座，由

三颗地球静止轨道（ＧＥＯ）卫星、三颗倾斜地球同

步轨道 （ＩＧＳＯ）卫星和 ２４ 颗中圆地球轨道

（ＭＥＯ）卫星构成。其中 ＭＥＯ卫星构型为 Ｗａｌｋ

ｅｒδ２４／３／１，轨道高度为２１５００ｋｍ，倾角为５５°。

在仿真星座中，ＰＲＮ１～ＰＲＮ３为三颗ＧＥＯ卫星，

ＰＲＮ４～ＰＲＮ６ 为 三 颗 ＩＧＳＯ 卫 星，ＰＲＮ７～

ＰＲＮ３０为２４颗 ＭＥＯ卫星。

在每颗导航卫星上，配置高频段点波束发射

天线。若要求 ＭＥＯ卫星能覆盖到同轨道面相邻

卫星，波束扫描俯仰角至少为７０°。仿真中将星

间链路天线扫描范围设定为天线面法线方向±

７０°锥角。在用户中高轨卫星上对地安装高频段

点波束接收天线，天线扫描范围为法线方向±７０°

锥角。对于中高轨航天器，轨道高度高于 ＭＥＯ

导航卫星时，只能与地球对面的卫星建立链路。

如图１所示，由于地球遮挡，ＭＥＯ卫星至地

球质心的连线与卫星至地球表面的切线之间的夹

角为１３°。为了避免星间链路信号受地面及低地

球轨道（ＬＥＯ）卫星通信干扰，星间链路采用窄带

波束指向天线（如Ｋａ或Ｖ频段天线），星间通信

区要求距离地面１０００ｋｍ以上。ＭＥＯ卫星至地

球质心的连线与卫星至地球表面犺犈＝１０００ｋｍ

的切线之间的夹角，即地球遮挡角φ犕 为：

φ犕 ＝ａｒｃｓｉｎ
犚犈＋犺犈
犚（ ）
ＭＥＯ

≈１５° （１）

同理可得，ＧＥＯ／ＩＧＳＯ卫星的地球遮挡角φ犌 或

φ犐 约为１０°。

因此，中高轨用户卫星与ＧＮＳＳ导航卫星可

建星间链路的几何条件为φ＜θ＜７０°，其中φ为地

球遮挡角，对ＧＮＳＳＭＥＯ卫星和ＧＥＯ卫星来说

分别为１５°和１０°，θ为建链时星间链路波束与天

线面法线的夹角。

在仿真过程中分别模拟了 ＧＥＯ，ＨＥＯ 和

图１　ＧＮＳＳ星间链路的可见性示意图

Ｆｉｇ．１　ＶｉｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆＧＮＳＳＣｒｏｓｓｌｉｎｋ

ＭＥＯ。仿真场景起止时间为ＵＴＣＧ２００７年７月

１日１２时～２００７年７月８日１２时。

不同类型的 ＧＥＯ、ＨＥＤ及 ＭＥＯ典型用户

航天器的仿真指标参数依次如下：轨道半长轴分

别为４２１６６．３、３２０００、３６０００ｋｍ；偏心率分别为

０、０．７、０．１；倾角分别为０°、６３°、４０°；近地点角距

分别为０°、２７０°、２７０°；升交点赤经分别为３５°、

６０°、６０°；真近点角分别为０°、０°、０°。

２．２　可见性仿真结果

２．２．１　ＧＥＯ卫星与ＧＮＳＳ建链

ＧＥＯ用户星与３０颗ＧＮＳＳ导航星的单星可

持续建链时间段、可建链数目及ＤＯＰ的仿真结果

如图２及表１所示。

表１　三类用户星与犌犖犛犛可建链路数

Ｔａｂ．１　ＡｃｃｅｓｓＮｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅＴｈｒｅｅＳａｔｅｌｌｉｔｅｓ

用户星轨道 ＧＥＯ ＨＥＯ ＭＥＯ

最大卫星数 １７ ５ １４

最小卫星数 ２１ ２７ ２５

平均卫星数 １９ １８ ２１

最大ＰＤＯＰ ５．４３ １８．３０ ４．５２

最小ＰＤＯＰ ３．５７ １．５０ １．５３

平均ＰＤＯＰ ４．３０ ４．７７ ２．３９

　　从图２和表１可以看出，可同时与ＧＥＯ用户

星建链的导航星数目为１７～２１个；其中ＭＥＯ卫星

与用户ＧＥＯ卫星持续建链时间为１０～２４ｈ不等，

且由于星座的空间对称性，不同 ＭＥＯ导航星建链

性能大致相同，而 ＧＥＯ和ＩＧＳＯ导航星与用户

ＧＥＯ卫星可建链性较稳定，持续可见或持续不可见。

２．２．２　ＨＥＯ卫星与ＧＮＳＳ建链

ＨＥＯ用户星仿真结果如图３所示。

从图３及表１中可以看出，在仿真周期内，可

以同时与ＨＥＯ用户星建立星间链路的导航星数

目为５～２７个；没有可以一直保持建链的卫星，不

同轨道面内导航星可建链性能差异较大，这是由

相对运动的 ＧＮＳＳ星座和用户航天器的轨道特

性决定的。

６４４
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２．２．３　ＭＥＯ卫星与ＧＮＳＳ建链

ＭＥＯ用户星仿真结果如图４及表１所示。

可以看出，ＭＥＯ 用户星可建链数目为１４～２５

个；其中 ＭＥＯ导航星可持续建链时间较短，与轨

道面位置相关，ＧＥＯ／ＩＧＳＯ 可持续时间相对较

长，大致３ｄ。

图２　ＧＥＯ用户星与

ＧＮＳＳ单星建链时间

Ｆｉｇ．２　ＩｎｄｉｖｉｄｕａｌＣｒｏｓｓｌｉｎｋ

ＴｉｍｅｆｏｒＧＥＯ

　　　　　　

图３　ＨＥＯ用户星与

ＧＮＳＳ单星建链时间

Ｆｉｇ．３　ＩｎｄｉｖｉｄｕａｌＣｒｏｓｓｌｉｎｋ

ＴｉｍｅｆｏｒＨＥＯ

　　　　　　

图４　ＭＥＯ用户星与

ＧＮＳＳ单星建链时间

Ｆｉｇ．４　ＩｎｄｉｖｉｄｕａｌＣｒｏｓｓｌｉｎｋ

ＴｉｍｅｆｏｒＭＥＯ

３　定位精度

目前ＧＮＳＳ对地面用户承诺的定位精度一

般为２０～４０ｍ；从用户需求分析，对于大部分中

高轨卫星，定位精度达到３０～１００ｍ即可满足测

定轨需求。综上，本文按照定位精度σ犘≤２０ｍ来

设计基于星间链路的定位、定轨方案。

定位精度取决于时间同步、轨道确定、传播时

延（电离层时延、对流层时延、多路径时延）和精度

衰减因子ＤＯＰ等因素。三维定位精度计算公式

为：

σ犘 ＝ＰＤＯＰ×σＵＥＲＥ （２）

式中，σＵＥＲＥ为用户等效测距误差（ｕｓｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｒａｎｇｅｅｒｒｏｒ，ＵＥＲＥ）。

参照上文的仿真结果，中高轨用户航天器的

设计ＰＤＯＰ考虑较差情况取为１０。由式（２）计算

可知，σＵＥＲＥ最大值为２．０ｍ。σＵＥＲＥ计算公式为：

σＵＥＲＥ ＝ σ
２
ＵＲＥ＋σ

２
ＵＩＥ＋σ

２（ ）ＵＥＥ
１／２ （３）

式中，σＵＲＥ为空间信号误差，包括电文中卫星轨道

和钟差的误差；σＵＩＥ为电离层延迟改正模型的误

差；σＵＥＥ为用户设备误差，包括对流层延迟改正、

接收机噪声、多路径等，与用户所处的信号接收和

电磁干扰环境及接收机的性能有关。

对于中高轨航天器，利用星间链路测距时不

受电离层和对流层延迟影响，而太空中环境开阔，

受到的多路径影响也很小。因此由 ＧＮＳＳ星历

误差σＵＲＥ和星间链路接收机噪声引起的误差σ犚

是σＵＥＲＥ的主要组成部分。

从２００８年开始，ＧＰＳ卫星平均 ＵＲＥ已好于

０．４６ｍ，ＧＬＯＮＡＳＳ等其他ＧＮＳＳ未来ＵＲＥ设计

指标也与此相当。按σＵＲＥ＝０．５ｍ代入式（４）计算：

σＵＥＥ ＝ σ
２
ＵＥＲＥ－σ

２（ ）ＵＲＥ
１／２
＝１．９４ｍ （４）

即接收机伪距噪声满足σ犚≈σＵＥＥ≤１．９４ｍ时可

以达到定位精度要求。下面通过链路计算验证星

间链路测距是否满足这一条件。

４　链路计算

由接收机热噪声而产生的距离测量误差为：

σ犚 ＝犮犜犆
犅狀犱

２犆／犖（ ）０
１＋

２

犜犆犗 犆／犖（ ）（ ）槡 ０

（５）

式中，犮为光速；犜犆 为测距码宽；犆／犖０ 为接收机

端载噪比；犅狀、犱、犜犆犗分别表示等效噪声带宽、相

关器间距、相关器积分时间等接收机参数。取典

型参数值为犜犆＝１μｓ，犅狀＝２Ｈｚ，犱＝１，犜犆犗＝１

ｍｓ，得到图５中所示关系，可见载噪比越大，测距

误差越小，因此满足σ犚≤１．９４ｍ所需的最低载噪

比为：

犆／犖（ ）０ ｍｉｎ ＝４４．１１ｄＢ

图５　接收机载噪比与测距误差关系曲线

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｏｆ犆／犖０ａｎｄＤｉｓｔａｎｃｅＥｒｒｏｒ

　　假设ＧＮＳＳ星间链路频率犳＝２４．５ＧＨｚ，以

可能建链的最大距离作为星间链路的典型作用距

离犱，即ＧＥＯ导航星与地球对面的ＧＥＯ用户星

距离犱＝８４０００ｋｍ，则空间传播损耗为：

７４４



武 汉大学学报·信息科学版 ２０１４年４月

犔犳 ＝１０ｌｇ４π犱犳／（ ）犮 ２

　 ＝９２．４５＋２０ｌｇ犱＋２０ｌｇ犳＝２１８．７２ｄＢ

设接收端工作温度犜犪＝２８０Ｋ，噪声温度犜０＝

２００Ｋ，噪声系数犖犉＝３ｄＢ，则接收机等效噪声

温度为：

犜狊 ＝犜犪＋（犖犉－１）犜０

　　 ＝２８０＋（１０
３／１０
－１）×２００＝４７９Ｋ

发射天线有效全向辐射功率（ＥＩＲＰ）计算公式为：

ＥＩＲＰ＝犔犳＋犆／犖０＋犽＋１０ｌｏｇ犜狊－犌狉＋犔狉

（６）

式中，犽为波尔兹曼常数；犌狉为接收天线增益，设

为０ｄＢ；犔狉为天线损耗和馈线损耗总和，设为２

ｄＢ。则能够达到定位精度要求的ＧＮＳＳ卫星星

间链路发射天线最小ＥＩＲＰ为６３．０３ｄＢＷ，满足

测距精度要求的最小ＥＩＲＰ对应“最小”链路预

算：最小发射ＥＩＲＰ为６３．０３ｄＢＷ；空间传播损耗

犔犳为－２１８．７２ｄＢ；最小接收天线增益犌狉为０ｄＢ；

天线与馈线损耗犔狉为－２ｄＢ；最小接收信号功率

犆为－１５７．６９ｄＢＷ。

ＥＩＲＰ与天线发射功率的关系为：

ＥＩＲＰ＝犘狋＋犌狋 （７）

由于星间链路采用窄波束，天线增益犌狋很容易达

到较大值，因此对天线的发射功率也可以达到工

程要求。可以看出，星间链路天线ＥＩＲＰ越高，定

位误差越小。本文设计的定位精度及链路预算余

量较大，提高天线ＥＩＲＰ值可以提高定位精度。

５　中高轨航天器自主定轨模拟计算

对于精度要求较高（比如ｍ级）的中高轨航

天器自主轨道确定来说，则可以在星间链路观测

值的基础上施加动力学约束信息进行定轨计算。

根据前文ＧＮＳＳ星座仿真轨道（作为参考轨

道）及表１中ＧＥＯ、ＨＥＯ以及 ＭＥＯ三个用户航

天器７ｄ仿真轨道（作为后续精度评定的参考轨

道），模拟生成用户航天器至 ＧＮＳＳ卫星之间的

星间链路单向伪距数据。在仿真时，建链方法和

拓扑同§２，并考虑了钟差、随机噪声、残余系统误

差等误差的影响，其中，用户航天器的接收机伪距

噪声设置为２ｍ，残余系统偏差设置为０．３ｍ。

首先利用局域地面站对 ＧＮＳＳ卫星的跟踪

数据和ＧＮＳＳ星间链路跟踪数据，按照文献［７］

的联合定轨方法和策略确定ＧＮＳＳ广播星历（与

前文的参考轨道相比，其轨道和钟差的 ＵＲＥ误

差为０．６７ｍ），然后基于此广播星历和仿真的

ＧＮＳＳ与用户航天器之间的星间链路伪距观测

值，采用卡尔曼滤波估计器对用户航天器进行自

主定轨仿真计算，计算时估计的状态参数向量为：

犡＝ 狉，狏，犫，犫
·

，犪犚，犪犜，犪犖，犆［ ］狉

式中，狉与狏为用户航天器在地心惯性系下的位

置与速度；犫与犫分别为用户航天器接收机的钟

差与钟速；犪犚，犪犜，犪（ ）犖 为径向犚、切向犜、法向犖

三个方向的补偿加速度；犆狉为太阳光压系数。

将ＧＥＯ、ＨＥＯ与 ＭＥＯ三种航天器的自主

定轨结果与用户航天器的参考轨道进行求差获得

定轨误差，如图６所示。从图６中可以看出三种

不同类型轨道的用户航天器在犚、犜／犖 方向的定

轨误差都能够保证在±６ｍ、±２ｍ以内，初步表

明利用ＧＮＳＳ星间链路可以实现对中高轨航天

器ｍ级精度的测定轨。

图６　各种航天器定轨误差

Ｆｉｇ．６　ＯｒｂｉｔＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎＥｒｒｏｒｏｆＳｅｖｅｒａｌＳｐａｃｅｃｒａｆｔｓ

６　结　语

利用ＧＮＳＳ星间链路高频段窄波束对中高

轨航天器实施定位和定轨将是我国导航系统的一

个重要技术创新，也将拓展 ＧＮＳＳ的应用领域。

本文主要对该技术的可行性进行初步论证，结果

表明该技术思路是可行的，且具有可跟踪卫星多、

图形结构好、链路余量大，精度高的特点。

仿真数据显示，用户星与大部分ＧＮＳＳ单星

的可持续建链时间较短，对中高轨航天器进行精

密导航时，可能需要考虑导航波束的持续跟踪问

题，需做好星间链路的规划配置。对于间歇性用

户，在指定时间段内依次产生４～６个波束指向预

８４４
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定轨道预定位置区域，即可实现导航定位解算，能

够在运行期间通过这种服务得到若干次位置修

正，以保持轨道精度；对于需要“护送”的长期性航

天器用户，则需要根据相对运动速度，依据其概略

轨道进行卫星接力安排，确保用户航天器时刻都

能收到４～６颗导航卫星星间链路发出的导航信

号，实现定位定轨。
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