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高轨飞行器精确导航的载波相位时间
差分／捷联惯导紧组合算法
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摘　要：提出了基于载波相位时间差分与捷联惯导紧组合的方法对高轨飞行器进行自主导航，其中捷联惯导

主要在飞行器进行轨道机动时使用，分析了载波相位观测方程中的误差因素，通过ＳＲＵＫＦ建立了组合导航

非线性滤波模型，研究了周跳检测与修复策略。研究表明，提出的导航方法避免了整周模糊度的求解和周跳

的影响，因而可使导航系统具有高精度和高可靠性。
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　　随着空间技术的发展，空间资源的利用效率

对国家安全和人们的日常生活起着越来越重要的

作用。目前，人类研制的绝大部分航天器分布在

地球同步轨道高度以下的空域内，其中有许多失

效或临近失效的卫星。能够在不同轨道高度之间

自由穿梭的飞行器，将是空间运输、太空救援、空

间侦查等不可或缺的工具。其中飞行器的自主导

航技术是决定这类飞行器自我生存能力的关键技

术。如何给这类飞行器提供连续、长航时和高精

度的导航数据具有重要意义。

对低轨飞行器的自主导航方法已比较成熟，

对高轨飞行器的自主导航国外已有相关的论证与

试验［１６］。国内学者余江林等［７］分析了利用ＧＰＳ

对地球静止轨道卫星进行定轨的可行性。文献

［８］中给出了 ＧＰＳ卫星是否可用的３个判别标

准，将地球同步卫星动力学模型与ＧＰＳ卫星测量

模型相结合对同步卫星进行自主定轨。文献［９］

提出了利用积分滤波算法实现基于ＧＰＳ的同步

卫星自主定轨。袁安存［１０］推导了空间链路计算

公式，并给出了导航卫星接收机的伪距测量精度

与信噪比的关系式。但是，在目前的研究中，对其

他卫星导航系统的应用和飞行器轨道机动发生的

情况涉及很少，而且对载波相位的应用不够深入。

为了避免求解载波相位观测量整周模糊度问

题，可考虑使用载波相位时间差分方法。文献

［１１］研究了基于北斗一代的载波相位时间差分／

捷联惯导组合对地面车辆或海上物体的导航方

法。文献［１２］研究了基于ＧＰＳ的载波相位时间

差分对低轨飞行器自主导航方法，并进行了初步

仿真。本文在综合文献的基础上，分析了 ＧＮＳＳ

卫星（包括 ＧＰＳ、ＧＬＯＮＡＳＳ、ＧＡＬＩＬＥＯ、ＣＯＭ

ＰＡＳＳ）对高轨飞行器的可用性；建立了载波相位

时间差分方程，基于 ＳＲＵＫＦ（ｓｑｕａｒｅｒｏｏｔｕｎ

ｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ）算法建立了非线性滤波模

型；研究了周跳检测与修复方法，增强了滤波器的

鲁棒性。

１　组合导航系统结构及工作模式

基于载波相位时间差分的紧组合导航系统结

构如图１所示。

图１中，在“数据融合”模块中实现捷联惯导

（ＳＩＮＳ）外推数据和ＧＮＳＳ观测数据的联立求解，

紧组合主要体现在利用信息融合结果对子系统

（ＳＩＮＳ和ＧＮＳＳ）的误差实时补偿，以实现两者的

紧密结合。另外，捷联惯导中的加速度计测量数

据只在飞行器机动时使用。

当飞行器进行轨道机动时，以飞行器的位置

狉、速度狏、姿态四元数犙、陀螺偏差犱、加速度计偏

差犫、卫星接收机的钟差犮δ狋和钟差变率犮δ犳作为
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图１　紧组合导航系统结构图

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅＴｉｇｈｔＩｎｔｅｇｒａｔｉｏｎＮａｖｉｇａｔｉｏｎ

Ｓｙｓｔｅｍ

状态，即犡＝ 狉，狏，犙，犱，犫，犮δ狋，犮δ［ ］犳
Ｔ。当飞行器

自由飞行时，以飞行器的位置、速度、姿态四元数、

陀螺偏差、卫星接收机的钟差和钟差变率作为状

态，即犡＝ 狉，狏，犙，犱，犮δ狋，犮δ［ ］犳
Ｔ。飞行过程中根

据轨控发动机是否开机进行切换。状态维数的在

线调整有助于减小导航计算机的计算量，以增强

实时性。

２　组合导航信息融合模型

２．１　飞行器状态方程

以Ｊ２０００坐标系（犻系）为导航计算坐标系。

全部状态的微分方程［１２］为：
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　　陀螺和加速度计偏差分解为零阶项和一阶随

机马尔科夫项，即犱＝［犇Ｔ０，犇
Ｔ］Ｔ，犫＝［犅Ｔ０，犅

Ｔ］Ｔ。

记τ犇 和τ犅 分别为陀螺和加速度计的随机偏置的

反相关时间；狀犅 和狀犇 为对应白噪声向量。状态

微分方程式中，犉犅 和犉犇 的表达式为：

犉犓 ＝

０３×３ ０３×３

０３×３ －
１

τ犓
犐３×

熿
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，犓＝犇，犅

２．２　载波相位时间差分观测方程

卫星犼在某一观测时刻犽，载波相位观测方

程可表示为：

λ犼φ犼，犽 ＝ ‖狉
犻
犛，犼－狉

犻
犽－犚

犻
犫·犾

犫
‖＋犮δ狋－

　　犮δ狋犼－犖犼λ犼＋犜犼－犐犼＋狀λφ
（２）

式中，λ犼 为卫星犼的载波波长；φ犼 为测量的载波

相位；狉犻犛，犼为卫星天线的位置，狉
犻为捷联惯导计算

的位置（轨道机动时）或飞行器动力学方程计算的

位置（无轨道机动时）；犾犫 为飞行器中捷联惯导质

心至ＧＮＳＳ接收机天线电气相位中心的杆臂矢

量；犮δ狋为接收机钟差等效距离，犮δ狋犼 为卫星钟差

等效距离；犖犼为卫星至飞行器的距离中包含的整

周数；犜犼为大气对流层延迟误差；犐犼 为大气电离

层延迟误差；狀λφ为接收机随机噪声。

在使用载波相位观测方程时，主要影响因素有

卫星星历误差、卫星钟差、大气延迟误差和接收机

测量噪声等。考虑到高轨飞行器接收的是大气层

外的卫星信号，大气延迟误差和多径误差可忽略。

对于卫星星历误差，在几分钟内变化很慢。对精度

的影响仅限于其在视线方向的分量。可通过式（３）

保守估计星历误差对测量差分的影响［１３］：

ε犚 ≤
犱·ｄ狉
狉

（３）

式中，狉为卫星到飞行器的距离；犱为差分期间飞

行器的飞行距离；ｄ狉为卫星星历误差。当飞行器

飞到高轨段时，卫星到飞行器的距离大于４×１０４

ｋｍ，飞行器的飞行速度小于１０ｋｍ／ｓ，星历误差

按５ｍ计算，则引起的未经补偿的载波测量差分

误差小于１．２５ｍｍ。另外，如果从ＩＧＳ（ｉｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＧＮＳＳｓｅｒｖｉｃｅ）可获得实时预报的星历数据

精度小于１０ｃｍ
［１３］，星历误差对载波相位时间差

分的影响将更小。

卫星时钟模型误差在几个小时内变化很小。

通过模型校正后的残差，主要受卫星钟的稳定度

的影响，无需担心距离的不相关性。

接收机载波测量噪声一般视为白噪声，不同

时间的测量之间不相关。

综合以上对载波相位测量方程中所包含误差

的分析，将式（２）在连续两个历元进行差分可得出

卫星犼的载波相位时间差分观测方程：

λ犼· φ犼，犽＋１－φ犼，（ ）犽 ＝ ‖狉犛犃，犽＋１‖－‖狉犛犃，犽‖＋

　　犮δ狋犽＋１－犮δ狋犽＋狀′λφ，犽＋１

（４）

式中，狉犛犃，犽为犽时刻接收机天线电气中心到卫星

天线电气中心的位置矢量；狀′λφ，犽＋１为载波相位差

分时的测量随机误差。由于该方程同时和飞行器

两个时刻的状态有关，而前后时刻的状态具有积

分关系，因而该观测方程的非线性较强，应选择非

线性滤波算法对飞行器的状态进行估计。

２．３　滤波算法

理论上，ＳＲＵＫＦ可以达到泰勒展开的二阶

精度，而ＥＫＦ只能达到一阶
［１２］。而且，ＳＲＵＫＦ

６９１１
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的计算量同ＥＫＦ相当，ＳＲＵＫＦ已被证实在非线

性状态估计、参数估计方面大大优于ＥＫＦ
［１４１５］。

研究中使用ＳＲＵＫＦ算法进行信息融合。

但是，载波相位时间差分观测方程中涉及到

两个时刻的状态，而两个时刻的状态之间联系和

状态过程噪声ω犽 相关，因而测量方程（４）中的噪

声狀′λφ，犽＋１和ω犽 相关。这不符合ＳＲＵＫＦ滤波算

法的基本假设，需要进行非相关化处理，才能获得

最优估计。其处理方法如下。

设系统状态方程为：

狓犽＋１ ＝犉（狓犽，狌犽，犽）＋ω犽 （５）

原始测量方程为：

狕犽＋１ ＝犎（狓犽＋１，狌犽＋１，犽＋１）＋狏犽＋１ （６）

将式（６）在状态狓犽＋１处线性化可得：

δ狕犽＋１ ＝犎犽＋１·δ狓犽＋１＋狏犽＋１ （７）

式（６）进行时间差分获得时间差：

Δ狕犽＋１ ＝犎（狓犽＋１，狌犽＋１，犽＋１）－

　犎（狓犽，狌犽，犽）＋狏犽＋１－狏犽 ＝

　犎（犉（狓犽，狌犽，犽），狌犽＋１，犽＋１）－犎（狓犽，狌犽，犽）＋

　狏犽＋１－狏犽＋犎犽＋１·ω犽

（８）

记为：

Δ狕犽＋１ ＝犌狓犽，狌犽，狌犽＋（ ）１ ＋狏

犽＋１ （９）

式中，狏犽＋１＝狏犽＋１－狏犽＋犎犽＋１ω犽 为时间差分观测方

程的观测噪声。将状态方程改为式（１０）：

狓犽＋１ ＝犉（狓犽，狌犽，犽）＋犑·犌狓犽，狌犽，狌犽＋（ ）１ －

　犑·Δ狕犽＋１＋ω犽＋犑·狏

犽＋１

（１０）

记

狓犽＋１ ＝犉
 狓犽，狌犽，狌犽＋１，Δ狕犽＋（ ）１ ＋ω


犽 （１１）

为新的状态方程，犑为待定系数。根据式（１２）可

求得犑：

犈 ω

犽 ·狏


犽＋１｛ ｝Ｔ ＝犈 ω犽＋犑·狏


犽＋（ ）１ ·狏


犽＋１｛ ｝Ｔ ＝０

犑＝－犙犽犎
Ｔ
犽＋１ ２犚犽＋犎犽＋１犙犽犎

Ｔ
犽＋（ ）１

－１

（１２）

　　根据式（９）和式（１１）组成的观测方程和状态

方程对应的噪声项不相关。对载波相位观测

方程（２）套用上述步骤获得载波相位时间差分方

程，利用ＳＲＵＫＦ滤波公式可对状态进行最优

估计。

３　周跳检测与修复

基于载波相位时间差分对高轨飞行器进行导

航时，可能会遇到因周跳而引起的故障。如果滤

波器使用发生周跳的数据进行信息融合，导航结

果可能发散。为了提高滤波器的可靠性，需要对

周跳进行检测与修复。

考虑到大部分时间内 ＧＮＳＳ卫星和飞行器

主要受地心引力作用，飞行轨迹比较简单（近似为

椭圆轨迹），用４阶多项式可以较好地拟合卫星和

飞行器的相对位置随时间的变化规律。而载波相

位时间差分值正是反映这一变化规律的观测信

息，所以在无周跳的情况下，４阶多项式可以很好

地拟合载波相位时间差分测量值。如果出现拟合

残差较大的现象，有理由推测该段时间内发生了

周跳。基于此思想，对周跳进行检测与修复的处

理思路如下。

１）对每颗卫星保存最近一段时间（如１００ｓ）

内测得的载波相位时间差分数据。

２）使用４阶多项式拟合载波相位时间差分

值随时间变化曲线。正常情况下，由于载波时间

差分中的数据主要由测量偶然误差造成，拟合后

的残差应和测量噪声均方差相当。

３）检测这一段时间内每个数据点的拟合残

差，取出拟合残差最大的数据点，如果其拟合残差

≤０．１周（保守估计），说明该段数据正常，回到步

骤５）。如果其残差＞０．１周，将该点剔除，返回步

骤２）重新拟合，并根据多项式的拟合值对剔除点

处的载波相位时间差分值进行估计。

４）反复步骤２）和步骤３）直到所有数据满足

拟合残差≤０．１周，从而实现了周跳的探测与修

复。对修复好的数据进行重新滤波，估计当前时

刻的状态。

５）开始下一段数据的保存和下一时刻的状

态估计。

４　计算机仿真与分析

为了验证基于 ＧＮＳＳ卫星时间差分载波相

位的组合导航方法对高轨飞行器导航的可行性与

精度，设置了如下仿真算例。

飞行器沿高偏心率椭圆轨道从停泊轨道高度

（２００ｋｍ）飞至地球同步轨道高度，总飞行时间为

１６３００ｓ。飞行器在９００～１１００ｓ、５４００～５６００ｓ

和１５９００～１６１００ｓ进行了轨道机动，机动加速

度大小为０．２５ｍ／ｓ２。

观测卫星有 ＧＰＳ、ＧＬＯＮＡＳＳ、ＧＡＬＩＬＥＯ、

ＣＯＭＰＡＳＳ。其中，ＧＰＳ有２９颗卫星工作；ＧＬＯ

ＮＡＳＳ有２５颗卫星工作；模拟 ＧＡＬＩＬＥＯ（共２７

颗）时，假设卫星均匀分布在３个倾角为５６°的轨

道面上，轨道面升交点赤经相差６０°。同一轨道

７９１１
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面上，卫星之间相位差为４０°。模拟ＣＯＭＰＡＳＳ

（共１２颗）时，假设由５颗 ＧＥＯ、４颗 ＭＥＯ和３

颗ＩＧＳＯ组成
［１６］。

载波相位测量噪声均方差为０．０１周。星历

误差０．２ｍ，卫星钟差残差等效距离为１．５ｍ。

ＧＮＳＳ接收机采样频率为１Ｈｚ，接收机能接收的

信噪比（Ｃ／Ｎ０）ｄＢ最小值为１８ｄＢＨｚ。导航卫星

的可见性依据是否在信号的覆盖区域（ＧＰＳ、

ＧＬＯＮＡＳＳ、ＧＡＬＩＬＥＯ和 ＣＯＭＰＡＳＳ的信号张

角分别为±２１．３°、±１８°、±１２．２°和±８．６°）及信

号的信噪比是否大于接收机的最低门限值来确

定［１２］。

捷联惯导中陀螺漂移稳定性为０．０１°／ｈ

（１σ），加速度计零偏稳定性为５×１０－５ｇ（１σ）。

杆 臂 矢 量 在 惯 导 体 坐 标 系 中 的 值 为犾犫 ＝

［－１．５ ０．２ ０］，单位为ｍ。ＧＮＳＳ卫星的可见

性随飞行高度的变化如图２所示。

图２　飞行器飞行过程中可用卫星的个数

Ｆｉｇ．２　ＮｕｍｂｅｒｏｆＡｖａｉｌａｂｌｅＳａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎｔｈｅＦｌｙｉｎｇｏｆ

ＨｉｇｈＥａｒｔｈＯｒｂｉｔＳｐａｃｅｃｒａｆｔ

采用载波相位时间差分与捷联惯导组合对飞

行器进行导航结果如图３和图４所示。图３和

图４中的“ＥＲ”和“ＥＶ”分别表示滤波器估计值与

仿真时设定的标准轨道之间的定位误差和定速误

差；“３σ犚”和“３σ犞”分别表示滤波器估计的位置误

差的３倍均方差和速度误差的３倍均方差。

从仿真结果可以看出，ＧＮＳＳ卫星在高轨段可

观测卫星颗数一般小于４颗。另外，由于观测的是

卫星背面信号，卫星相对于飞行器的几何衰减因子

随飞行器的高度增加而增大，导致滤波器的收敛较

慢。在飞行器机动过程中，由于捷联惯导本身的测

量误差引入，导致定位定速均方差增大。使用载

波相位时间差分／捷联惯导组合可使轨道高度在

４×１０４ｋｍ的飞行器自主定位均方差达到３７．１

ｍ，定速均方差达０．１２０ｍ／ｓ。说明通过载波相位

时间差分／捷联惯导组合对高轨机动飞行器进行

自主导航可获得很高的定位定速精度。

图３　载波相位时间差分／捷联惯导组合对

高轨飞行器定位误差

Ｆｉｇ．３　ＰｏｓｉｔｉｏｎＥｒｒｏｒｆｏｒＨｉｇｈＥａｒｔｈＯｒｂｉｔＳｐａｃｅｃｒａｆｔ
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Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

图４　载波相位时间差分／捷联惯导对

高轨飞行器定速结果
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