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摘 要: 针对近地轨道航天器及其全球导航卫星系统（GNSS）测量数据驱动的实时导航定轨方法，使用轨道动

力学原理解析了由 GNSS天线安装位置与航天器质心偏差造成的定轨误差。基于航天器在轨的刚体运动特性和

对地姿态特征，提出针对安装关系对应的相对速度修正项。使用姿轨耦合的分析方法，明确了基于航天器质心轨

道积分和天线测量点位速修正的GNSS测量信息模拟。结合扩展卡尔曼滤波（EKF）形式的实时导航算法，分析了

安装关系造成的定轨系统误差。围绕半长轴确定误差的长期变化规律，仿真证明了GNSS测量数据的位速修正在

高精度实时导航定轨过程中的必要性。
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Abstract: In terms of the real-time navigation and orbital determining method driven by the measured data of low
earth orbit spacecraft and its global navigation satellite system（GNSS），the orbital determining error caused by the
deviation between the GNSS antenna center and the spacecraft mass center is analyzed by using the orbit dynamic
theory. Based on the rigid-body motion and attitude characteristics of spacecrafts in orbit，a correction term for the
relative velocity corresponding to the installation relationship is proposed. With the analysis method of attitude and
orbital coupling，a high precise simulation method for GNSS measuring is introduced based on the integral of the mass
center and the position velocity modification of the GNSS antenna center. With the help of the real-time navigation
algorithm in the form of extended Kalman filter（EKF），the system error in orbit determining is analyzed. The long-

term characteristics of the semi-major axis determining error are analyzed，and the necessity of the position velocity
correction for the data measured by GNSS during high precise real-time navigation and orbit determining is verified by
simulation.
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0 引言
随 着 体 系 的 日 趋 完 善 ，全 球 导 航 卫 星 系 统

（GNSS）测量系统已成为近地轨道上航天器轨道确

定的主要手段［1-2］。基于 GNSS测量信息能够实现

高精度的实时导航与定轨，是实现航天器自主智能

轨道控制的基础［3-4］。传统的轨道动力学，通常将航

天器视为质点进行分析和轨道积分仿真。实际上，

航天器在进行姿轨耦合的刚体运动。作为自主轨

控输入参数的实时导航与定轨领域，缺少姿轨耦合

方面的研究工作。GNSS接收机的原始测量数据基

于瞬时的运动状态，测量点是 GNSS天线的相位中

心［5］。早期，由于 GNSS测量精度在 10 m到 100 m
量级，GNSS天线安装位置与航天器质心偏差造成

的定轨误差基本可以忽略［6］。与之相反，相对运动

的研究内容为编队坐标系下的相对轨道特征参数。

相对运动过程中姿态变化对相对测量信息造成的

影响较为明显，姿轨耦合运动造成的影响不容忽

视［7-8］。此外，相较绝对轨道的参数确定，相对运动

可以忽略轨道摄动环境中的长期性和周期性影响。

因此，航天器姿轨耦合问题的研究工作，起初主要

针对航天器的交汇对接、在轨服务等任务［9-10］。当

GNSS测量达到米级精度，导航与定轨的精度要求

也随之提高，单点几何定轨的算法中 GNSS天线的

安装关系不能再被忽略。

目前，高精度的绝对轨道定轨工作主要集中在

事后精密定轨领域［11-12］。经精密定轨处理的轨道数

据在地心轨道系径切法方向已达到厘米级精度，可

以作为轨道控制效果评估的手段［13-15］。但是，由于

事后精密定轨历史数据充分，数据批处理过程中位

速参数的确定可以采用数据拟合插值，不仅仅依赖

于测量信息［16］。但是，姿轨控系统的星载导航与定

轨算法对实时性要求较高。算法一般采用基于测

量信息的贯序数据处理方法，在构造滤波算法时需

要针对 GNSS天线的安装关系进行精准的位速修

正［17］。研究表明，GNSS天线相位中心不同于天线

的几何参考点（Antenna Reference Point，ARP），需

要结合相位中心偏差（Phase Center Offset，PCO）
和 天 线 相 位 中 心 变 化（Phase Center Variations，
PCV）进行优化，能够使事后精密定轨得到毫米级

的精度提升［18］。因为 GNSS天线相位中心的变化

（毫米级）相对于天线的安装关系（米级）是一个小

量［13］，本文主要针对天线的几何参考点与航天器质

心的安装关系开展研究。

航天器作为刚体，不同质点所受的引力偏差造

成的影响表现为重力梯度力矩［19-20］。分析刚体的自

由运动情况较为复杂，考虑到航天器在轨的姿态指

向与轨道系的关系相对明确，可以围绕其姿态特征

提炼出针对安装关系的位速修正项，进而分析由安

装关系造成的定轨误差的解析解及其周期变化规

律。航天器星载软件的实时导航与定轨，通常采用

基于测量信息转换为惯性系状态变量后的扩展卡

尔曼滤波算法。滤波算法中的状态估计方程以地

球引力中心项为主要因素，滤波过程能够有效修正

状态量估计信息和 GNSS测量信息的白噪声。对

于在轨的稳态运动，姿态抖动和 GNSS天线安装关

系导致的位速偏差可以视为状态量信息与测量信

息之间的噪声。但是，针对 SAR卫星载荷工作的多

普勒频移原理，往往需要进行偏航为主的姿态导引

补偿［21-22］。此刻，GNSS天线与航天器质心之间的

差异对导航与定轨的影响明显。本文结合轨道动

力学原理，提出了考虑安装关系的高精度 GNSS测

量信息模拟方法，围绕具有姿态导引要求的航天器

实时导航与定轨算法，数学仿真证明了 GNSS天线

安装关系补偿的必要性。

1 轨道动力学原理

1.1 二体问题的积分常数

已知惯性系位置 r、速度 v，二体相对运动的微

分方程［23-24］为

dv
dt =-

μ
r 3
r （1）

矢量叉积满足

d
dt ( r× v) = r× dv

dt = 0 （2）

式中：r× v为积分常量，定义为轨道的动量矩为［1］

h= r× v= h ⋅ ih，h=  h （3）
使用 ṙ点积式（1），可得

ṙ ⋅ r̈+ μ
r 3
ṙ ⋅ r = d

dt ( 12 ṙ ⋅ ṙ- μ
r )=0 （4）

作为积分常数，可以推导得到活力公式为

v2 = μ ( 2r - 1
a ) （5）

式中：a为轨道半长轴。

利用椭圆方程半通径的定义 p= a ( 1- e2)及
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p= h2

μ
，轨道半长轴满足

a= h2

μ ( 1- e2 ) （6）

1.2 惯性系下的刚体运动

考虑空间中的刚体运动，刚体中任意质点可以

描述为惯性空间 o I x I y I z I的平移运动和旋转运动，

如图 1所示，惯性空间中质点mi的位置为

rmi，I = rob，I + A ⋅ Δrb （7）
式中：A 为本体系相对于惯性空间的旋转矩阵；

A ⋅ Δrb为质点 mi关于质心的修正项。安装关系 Δrb
不变的情况下，惯性空间中质点mi的速度为

vmi，I = ṙmi，I = ṙob，I + Ȧ ⋅ Δrb + A ⋅ Δṙb=

vob，I + Ȧ ⋅ Δrb （8）

hob =  rob，I ⋅ vob，I

hmi=  rmi，I ⋅ vmi，I =


 


( )rob，I + A ⋅ Δrb ⋅ ( )vob，I + Ȧ ⋅ Δrb （9）

因此，轨道半长轴的瞬态偏差为

Δa= ami- aob =
h2mi，I

μ ( 1- e2mi，I )
-

h2ob，I
μ ( 1- e2ob，I )

=

μrmi，I
2μ- rmi，Iv

2
mi，I
-

μrob，I
2μ- rob，Iv

2
ob，I

（10）

1.3 轨道运动特征

航天器作为刚体，在轨道运动过程中姿态特

征的一种为保证星体的稳态对地指向。理想情况

是航天器的本体系与轨道系重合 ，即零姿态运

动［25］。在理想情况的假设下，分析无摄轨道运动

在惯性空间中的闭合曲线运动。如图 2所示，本体

系在一个轨道周期内的指向变化相对于绕其 yb旋
转 1周。

不妨假设纬度幅角 u= 0处的本体系到惯性系

转换矩阵为A 0，不同纬度幅角处A( u )= R y (u) ⋅A 0。

导数形式 Ȧ( u )= n ⋅ Ṙ y (u) ⋅A 0，其中，n 为轨道角

速度。

在零姿态运动假设的基础之上，考虑本体系三

轴独立偏离质心±2 m的质点，进行速度项补偿与

不补偿的数值仿真。仿真分析如图 3和图 4所示，

可以发现在进行式（8）所示速度项修正的基础之

上，本体系 X轴（对应轨道系航向）安装与质心的位

置偏值对半长轴确定的影响轨道周期明显，修正后

半长轴确定精度改良明显。在本体系 Y轴（对应轨

道系法向）安装与质心的位置偏值对半长轴确定的

影响较小。在本体系 Z轴（对应轨道系径向指向地

心）安装与质心的位置偏值对半长轴确定存在相同

极性的偏值现象，可以理解为在零姿态运动情况下

质点扫过的行程不同。此外，不同轴偏离质心量的

极性会影响波动周期的相位特性。

图 1 空间刚体的运动学

Fig.1 Kinematics of rigid body in space

图 2 瞬时轨道运动的坐标系

Fig.2 Coordinate systems describing instantaneous

orbital motion
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2 GNSS天线安装与航天器质心

2.1 GNSS天线的安装关系

在半长轴确定偏差的力学解析解基础之上，进

一步分析姿态运动对半长轴确定的影响。已知

GNSS天线几何中心相对航天器质心的安装关系为

Δrb =[ Δx，Δy，Δz ]T，使用刻画轨道运动的坐标转

换惯例，将航天器本体系到惯性系的转换分为轨道

系到惯性系、本体系到轨道系两个步骤，物理含义

清晰。如图 5所示，假设 GNSS天线几何中心相对

航天器质心的安装关系在惯性系的表述为

Δr I = AoiA boΔrb （11）
已知惯性系航天器的质心矢量 r sat，GNSS天线

几何中心的位置参数在惯性系下的描述为

rGNSS = r sat + Δr I （12）
记航天器质心的速度为 v sat，v sat = ṙ sat，GNSS天

线几何中心的速度参数在惯性系下的描述为［26］

vGNSS = ṙGNSS = ṙ sat + Δṙ I=
v sat + Ȧ oiA boΔrb + A oi Ȧ boΔrb

（13）

图 3 不进行速度项修正的半长轴确定偏差

Fig.3 Semi⁃axis determing errors without velocity correction

图 4 进行速度项修正的半长轴确定偏差

Fig.4 Semi⁃axis determining errors with velocity correction
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2.2 轨道系与惯性系的转换

区别于理想情况的封闭轨道假设，实际情况轨

道受摄运动情况复杂，需要根据实时确定的轨道参

数确定轨道系到惯性系的坐标转换矩阵A oi，

A oi= R z (Ω) R x ( i) R z (u) R z ( π2 ) R x (- π
2 ) （14）

其导数项满足

Ȧ oi= R z (Ω) R x ( i) Ṙ z (u) R z ( π2 ) R x (- π
2 ) （15）

2.3 本体系与轨道系的转换

区别于理想情况的零姿态假设，实际情况需

要考虑航天器在主动姿态运动控制情况下，由实

时测量的姿态角确定本体系到轨道系的坐标转换

矩阵：

A ob = R y ( θ) R x (φ) R z (ψ)
A bo= AT

ob = (R y ( θ) R x (φ) R z (ψ)) T =
RT
z (ψ) RT

x (φ) RT
y ( θ) （16）

其导数项满足：

Ȧ bo= RT
z (ψ) RT

x (φ) ṘT
y ( θ) +

ṘT
z (ψ) RT

x (φ) RT
y ( θ) +

RT
z (ψ) ṘT

x (φ) RT
y ( θ) （17）

上述各式中旋转矩阵 R x、R y、R z的一般形式为

R x ( )α =
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

1 0 0
0 cos α sin α
0 -sin α cos α

Ṙ x ( )α = α
·
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

0 0 0
0 -sin α cos α
0 -cos α -sin α

R y ( )α =
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

cos α 0 -sin α
0 1 0
sin α 0 cos α

Ṙ y ( )α = α
·
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

-sin α 0 -cos α
0 0 0
cos α 0 -sin α

R z ( )α =
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

cos α sin α 0
-sin α cos α 0
0 0 1

Ṙ z ( )α = α
·
é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú

-sin α cos α 0
-cos α -sin α 0
0 0 0

（18）

3 导航算法的设计与验证

3.1 GNSS接收机测量信息的模拟

传统的轨道仿真中，普遍采用轨道动力学积分得

到的位置、速度叠加误差噪声作为GNSS接收机测量

数据的模拟量。本文提出了考虑姿轨耦合的GNSS
接收机测量信息模拟方法，要求GNSS接收机测量数

据的模拟考虑航天器的刚体运动特征、GNSS天线的

几何中心 rGNSS、vGNSS与航天器质心 r sat、v sat差别。

3.2 测量信息与导航定轨的滤波算法

航天器的姿轨控系统一般会对 GNSS接收机

的测量数据进行导航滤波与轨道确定。扩展卡尔

曼滤波（EKF）导航滤波算法流程可分为状态估计、

测量修正两大步骤。滤波算法的状态变量是惯性

系的位置、速度 X =[ x，y，z，vx，vy，vz ]T，滤波过程

中使用轨道的二阶微分方程进行状态估计，其单拍

积分的有限差分形式为

{rk+ 1 = rk+ v k ⋅ t
v k+ 1 = v k+ a k ⋅ t

（19）

式中：加速度项

图 5 GNSS天线与航天器的安装关系

Fig.5 Installation relationship of GNSS antenna and

spacecraft

a=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê

ù

û

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

- μx

 r 3 + axJ2 + axJ3 + axJ4

- μy

 r 3 + ayJ2 + ayJ3 + ayJ4

- μz

 r 3 + azJ2 + azJ3 + azJ4

（20）

式中：μ为地球引力常数；aJ2、aJ3、aJ4分别为地球引力

场 J2、J3和 J4项摄动加速度矢量；axJ2、ayJ2、azJ2为 aJ2
的三轴分量；axJ3、ayJ3、azJ3为 aJ3的三轴分量；axJ4、ayJ4、
azJ4为 aJ4的三轴分量。

3.3 导航算法的天线安装修正

在模拟刚体运动特征的 GNSS接收机测量信

息的基础之上，星载软件的导航算法同样需要结合

姿态测量信息，将 GNSS天线测量的惯性系位置、

速度转换到航天器质心。

以航天器质心的惯性系位置、速度作为状态变

量和滤波观测量，进行 EKF滤波。滤波输出的航天

器质心惯性系位置、速度与轨道动力学积分理论值

的偏差，即为导航滤波的精度。

在轨导航系统已知 rGNSS、vGNSS，可得

{r sat = rGNSS - A oiA boΔrb
v sat = vGNSS - Ȧ oiA boΔrb - A oi Ȧ boΔrb

（21）

3.4 姿轨耦合导航滤波的算法验证

在假设航天器质心满足轨道运动特征的基础

之上，天线几何中心相对航天器质心的惯性系位

置、速度需要补偿修正项。在上述两类质点的惯性

系位置、速度的基础之上，分析轨道半长轴的确定

偏差。

同时，结合导航滤波算法，分析不同质点惯性

系信息接入滤波时的定轨差别。为了验证高精度

姿轨耦合的导航算法，设计如图 6所示的导航精度

验证系统。

仿真结果如图 7~图 9所示。仿真结果显示，当

航天器不进行姿态导引时，使用 GNSS天线测量的

惯性系位速信息、补偿安装关系后的航天器质心惯

性系位速信息作为 EKF的滤波输入，定轨偏差较

小。当航天器进行姿态导引时，定轨偏差出现与导

引规律相应的周期特性。

根据前文分析，本体系 X轴安装关系导致的周

期特性明显，设置 Δrb =[±0.5，0.2，- 1.5 ]T，单位

m。如图 8（c）和图 8（d）所示，两者安装关系会导致

周期性规律的极性偏差。

图 6 导航精度分析的逻辑说明

Fig.6 Logical illumination of the navigation precision analysis
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式中：μ为地球引力常数；aJ2、aJ3、aJ4分别为地球引力

场 J2、J3和 J4项摄动加速度矢量；axJ2、ayJ2、azJ2为 aJ2
的三轴分量；axJ3、ayJ3、azJ3为 aJ3的三轴分量；axJ4、ayJ4、
azJ4为 aJ4的三轴分量。

3.3 导航算法的天线安装修正

在模拟刚体运动特征的 GNSS接收机测量信

息的基础之上，星载软件的导航算法同样需要结合

姿态测量信息，将 GNSS天线测量的惯性系位置、
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器质心惯性系位置、速度与轨道动力学积分理论值

的偏差，即为导航滤波的精度。

在轨导航系统已知 rGNSS、vGNSS，可得

{r sat = rGNSS - A oiA boΔrb
v sat = vGNSS - Ȧ oiA boΔrb - A oi Ȧ boΔrb

（21）

3.4 姿轨耦合导航滤波的算法验证

在假设航天器质心满足轨道运动特征的基础

之上，天线几何中心相对航天器质心的惯性系位

置、速度需要补偿修正项。在上述两类质点的惯性

系位置、速度的基础之上，分析轨道半长轴的确定

偏差。

同时，结合导航滤波算法，分析不同质点惯性

系信息接入滤波时的定轨差别。为了验证高精度

姿轨耦合的导航算法，设计如图 6所示的导航精度

验证系统。

仿真结果如图 7~图 9所示。仿真结果显示，当

航天器不进行姿态导引时，使用 GNSS天线测量的

惯性系位速信息、补偿安装关系后的航天器质心惯

性系位速信息作为 EKF的滤波输入，定轨偏差较

小。当航天器进行姿态导引时，定轨偏差出现与导

引规律相应的周期特性。

根据前文分析，本体系 X轴安装关系导致的周

期特性明显，设置 Δrb =[±0.5，0.2，- 1.5 ]T，单位

m。如图 8（c）和图 8（d）所示，两者安装关系会导致

周期性规律的极性偏差。

图 6 导航精度分析的逻辑说明

Fig.6 Logical illumination of the navigation precision analysis
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图 7 非导引状态下两种测量输入的轨道平根

Fig.7 Mean orbital elements without steering

图 8 导引状态下两种测量输入的轨道平根

Fig.8 Mean orbital elements with steering
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4 结束语
本文针对航天器自主轨控使用的轨道参数，围

绕具有偏航导引姿态控制特征的合成孔径雷达

（SAR）卫星存在的导引与定轨数据的特征关联问

题，考虑采用不同质点测量信息进行导航滤波对定

轨精度的影响，并进行了仿真验证。本文的研究基

于轨道动力学原理，将航天器视为刚体运动，分析

了 GNSS天线几何中心与航天器质心在惯性系中

的相对运动关系，明确了实时定轨误差与惯性系位

置、速度的关系。姿轨控制系统在使用 GNSS接收

机测量数据时，需求辨明测量数据属于几何法还是

经滤波处理的动力学版本。后续研究将围绕在轨

大角度机动状态下的实时定轨精度与导航滤波参

数优化设计。结果表明，适当地增大误差协方差矩

阵主对角线元素的速度相关项（认为速度测量置信

度低），能有效减小机动对速度项造成的影响，从而

保证实时导航轨道平半长轴的稳定性。
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图 9 仿真过程中导引状态下半长轴平根变化情况

Fig.9 Variations of the mean semi-major axis under the steering state during the simulation process
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