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前 言

    人造地球卫星的出现使古老的无线电信标导航迈向了太空，

实现了全球覆盖、全天候工作、高精度定位等一系列重大变革。卫

星定位与导航是20世纪后半叶航天科学技术领域的一个重大事

件，也是空间技术与大地测量技术、大气测量技术、高频无线电技

术、数字通信技术及计算机应用技术相结合的产物。

    卫星系统用于定位导航几乎与人造卫星本身的发展同步进

行，这一事实充分说明了卫星定位导航在社会、军事、经济等诸多

领域的重要性。世界上第一颗人造卫星是苏联于1957年发射升空

的，一年以后，美国启动了第一代卫星导航系统“子午仪”的研发工

作，并于1964年交付使用。全球定位系统(GPS)即是在子午仪的

基础上于1973年开始发展的。这套投资120多亿美元、耗时20年

的系统对许多领域的发展都产生了重大影响。在该卫星导航系统

刚开始布置时，世界各国的科学家们就开始探索其各种用途，美.国

在海湾战争中第一次将此技术用于实战。目前，GPS应用的范围

越来越广，它被称为是“第四代导航系统”，是美国继“阿波罗”登

月、航天飞机之后的“第三大航天工程”，是“美国国防部内影响最

深远的计划之一”。不仅如此，GPS还从高技术应用领域走向人们

的日常生活，美国《未来学家》杂志1997年2月号预计，未来 30年

中“人人将接触GPS,GPS将大大改变人类的生活方式”。

    航空航天是GPS应用的主要领域，也是推动GPS应用发展

的源动力之一。目前，每年都有大量的关于GPS在航空航天方面

应用的文章以不同的形式发表。本书仅是作者近年来从事GPS在
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航空航天技术应用方面的科研成果和工作总结，并参考了一些最

新资料，希望对GPS在航空航天领域的应用有所贡献。

    本书的出版和书中所涉及的作者的科研项目得到了国家自然

科学基金委员会、国家高技术航天领域专家委员会、航空科学基金

委员会、航天科学基金委员会、国防科学基金委员会和陕西省优秀

科学、文艺著作出版基金委员会以及西北工业大学出版社的大力

支持;周其焕教授为第4章有关内容提供了资料，在此，一并深致

谢忱。

著 者
1999年 2月
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第1. 绪 论

1.1 导航的概念和方法

    人类早期的导航经历随着岁月的流失已成为过去，但历史却

记录下了许多导航事例，如古代的航海家通过观测星球来导引船

舶。今天，这种古老的方法随着空间技术、微电子技术和计算机技

术的出现又得以发展。现代的卫星导航系统正是以这些综合技术

为基础，掀起了人类导航史上的一场革命。

    “导航”的传统定义为:引导交通工具或其它运动物体从一个

位置移动到另一个位置的过程。我们面临的世界交通运输和其它

运载体迅猛增加，而能源日趋短缺，交通伤亡和能源浪费难以计

数。因此，现代导航不仅要解决运动体移动的目的性，更要解决其

运动过程的安全性和有效性。

    目前广泛使用的导航方法有下列5种:

    (1)航标方法:过去人们习惯称之为目视方法，这是一种借助

于信标或参照物把运动物体从一个地点引导到另外一个地点的方

法。在飞机进场着陆时，这种方法仍在使用，经验性很强。

    (2)航位推算法:通过推算一系列测量的速度增量来确定位

置。目前，航位推算法仍广泛使用在航海、航空和车辆自动定位系

统中。航位推算导航技术克服了前一种方法的缺点，不受天气、地

理条件的限制，保密性强，是一种自主式导航。但随着时间的推移，

其位置累积误差会越来越大。惯性导航系统((INS, Inertial
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Navigation System)在原理上就是采用这种方法，但人们常说的

航位推算大都采用方位仪(如磁罗盘)和速度表。

    (3)天文导航:通过对天体精确定时观测来定位的一种方法，

目前仍广泛用在航海和航天，特别是星际航行中。它的缺点是误差

累积及受时间和气象条件的限制，定位时间长，操作计算比较

复杂。

    (4)惯性导航:通过积分安装在稳定平台(物理的或数学的)

上的加速度计的加速度输出来确定载体的位置和速度。它的应用

领域非常广泛，可用于空间、航空、陆地、海上和水下，但是INS的

漂移误差会随时间累积。因此，目前INS常常和其它导航系统组

合应用 。

    (5)无线电导航:通过测量无线电波从发射台天线到接收机

天线的传输时间来定位的一种方法(也有测量无线电信号的相位

或相角的)。按照发射机或转发器所在的位置，无线电导航可分为

陆基导航系统和星基导航系统，如罗兰 一C (Loran一C)、奥米加

(Omege)、塔康(Tacan )、夫尔(Vor),测距仪(DME)等为陆基导航

系统，而子午仪(Transit)、全球定位系统(GPS )、全球卫星导航系

统(GLONASS)等为空基导航系统，目前这些导航系统大约有100

多种。

    属于卫星导航系统的有第一代卫星导航系统子午仪;1978年

由法国国家空间研究中心、美国宇航局(NASA)和美国国家海洋

和大气监督局发展起来的多普勒卫星系统(ARGOS);1983年因

商业需要而提出的世界上第一个能提供无线电测量、无线电导航、

无线电定位、双向数字通信和救援服务的商用网络(GEOSTAR)

系统;1985年由欧洲空间局(ESA)开发的多用途卫星定位系统

(NAVSAT);苏联开发的卫星导航系统(GLONASS)以及美国的

GPS e

    GLONASS导航卫星于1982年 10月开始发射，现已投入使
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用。它由24颗卫星组成卫星星座((21颗工作卫星和3颗在轨备用

卫星)，均匀分布在3个轨道平面内，卫星高度为19 100 km，轨道

倾角为64. 80，卫星运行周期为11 h 15 min, GLON ASS与GPS

极为相似。主要区别在于，前者采用频分制，后者采用码分制，对于

频分制每颗卫星采用不同的射电频率。此外，GLONASS采用的

C/A码长度比GPS的C/A码短一半，而码率又比GPS的C/A

码低一倍。GPS的星历数据是由轨道的开普勒根数给出，根据星

历计算卫星在WGS一84坐标系中的直角坐标和速度分量.卜而

GLONASS的星历是直接用直角坐标和速度分量表示。

    GEOSTAR系统由美国科学家于 70年代末提出，它利用地

球同步定点卫星进行导航定位和通信。GEOSTAR系统由沿赤道

均匀分布的6颗地球同步卫星、地面中心站和用户设备组成。地面

中心站用 6 500 MHz的频率向1颗卫星发射询问信号，卫星接到

询问信号后将它转换为2 492 MH:的信号向各用户转发。用户收

到卫星信号后随即作出响应，发出1 618 MHz的应答信号，经两

颗GEOSTAR卫星转发，将其送回到地面中心站。中心站根据发

出访问信号的时刻和应答信号返回的时刻可计算出各卫星至用户

的距离，进而确定出用户的二维位置。GEOSTAR系统的特点是

卫星数量少，结构简单，主要工作集中在地面中心站，用户设备简

单，价格低廉，同时具有定位和通信服务能力。

l. 2  UPS概 述

    1957年10月4日，苏联发射了人类历史上第一颗人造地球

卫星“Sputnik”号。美国J.霍普金斯大学应用物理实验室的科学

家们通过对这颗卫星用无线电方法跟踪观察，发现了所测得的多

普勒频移与卫星运动之间的关系。进一步研究认为，在对地球重力

场充分了解的基础上，通过对已知轨道卫星的观测，可以确定观测
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者自己的位置，这就是卫星导航的思想。这一设想正好是美“北极

星”潜艇导航所需要的，为此该实验室得到了第一笔经费，揭开了

第一代卫星导航系统子午仪研究的序幕。该系统的第一颗卫星在

1959年9月发射升空，1964年开始交付海军使用，1967年正式组

网并允许民用。

    子午仪系统由6颗卫星组成，卫星轨道近似圆形，轨道倾角为

900左右，轨道高度为 1 100 km，周期约107 min，每颗卫星覆盖半

径为3 000̂ 3 500 km。对地面用户来说，1颗卫星每次通过其上

空时仅有 18 min的跟踪观测弧段。卫星连续发播 400 MH:和

150 MHz两种载波信号，供用户对卫星进行观测。在 400 MH:的

载波上调制有导航电文，它向用户提供卫星位置和时间信息，用于

用户的位置解算。

    作为第一代卫星导航系统，子午仪实现了全球、全天候导航。

它解决了一系列关键技术，如能源系统、振荡器设计、重力梯度稳

定试验等，完成了开创性工作。该系统当时主要用于陆、海、空军以

及诸如海上钻井平台定位等测量方面。虽然子午仪系统基本上满

足了当时的要求，但尚存在不少问题，诸如:不能进行连续实时导

航;两次定位时间间隔为1. 5-4 h;其“单星、低轨、低频测速”体

制无法满足现代军事和民用的高精度要求。

    鉴于这些缺点，美国军方提出了对子午仪的修改计划，同时在

1964年 9月开始发展海军的TIMATION计划及空军 621B系

统。1973年 12月，这两种系统合并成为现在的Navstar一GPS

方案。

    GPS基本上弥补了子午仪的不足，这是因为它采用了几项关

键技术，如:超稳定原子钟技术，其稳定度达到10-"量级;晶体振

荡器技术，它使用户设备在可接受的价格范围内保持了足够的精

度;精密星历跟踪和预报技术，它直接提高了定位精度。

    GPS由空间部分(卫星星座)、监控部分和用户部分组成。
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    空间部分由高度为20 183 km的21颗工作卫星和3颗在轨

热备份卫星组成卫星星座，卫星分布在 6个等间隔的、倾角为550

的近圆轨道上，运行周期为11 h 58 min。空间部分的主要任务是

播发导航信号，星上设备有具有长期稳定度的原子钟(其误差为

1 s/300万年),L波段双频发射机、S波段接收机、伪码发生器及导

航电文存储器。卫星采用3种频率工作:L,(1 575.42 MHz)和及

(1 227.6 MHz)用于导航定位，L30 381.05 MHz)是GPS卫星的

附加信号，发射能探测到大气中核爆炸的星载传感器信息。卫星发

播的导航电文包括:卫星星历、时钟偏差校正参数、信号传播延迟

参数、卫星状态信息、时间同步信息和全部卫星的概略星历。导航

电文由5个子帧组成1个主帧，长度为30 s，共1 500 bit。用户通

过对导航电文的解码，可以得到以上各参数，用于定位计算。

    监控部分包括监控站、注人站和主控站。在初期阶段，设了4

个监控站，分别在范登堡空军基地、夏威夷、关岛和阿拉斯加。为了

提高系统性能，现采用改进的业务控制系统，利用5个监控站来跟

踪卫星(分别设在科罗拉多的斯普林斯、亚森逊岛、迪戈加西亚岛、

夸贾林、夏威夷)，各监控站配有GPS接收机、环境数据测量仪、原

子频标和处理机，它们将收集到的数据传送到主控站，主控站利用

卡尔曼滤波器对伪距和累积距离差的数据处理，来估算卫星轨迹、

时钟相位、频率及其变化。注人站的任务是当每颗卫星运行至头顶

上时，把导航数据和主控站的指令注人到卫星。

    用户即GPS接收机，它的主要功能是接收卫星发播的信号并

利用本机产生的伪随机码取得距离观测值和导航电文，根据导航

电文提供的卫星位置和钟差改正信息，计算接收机的位置。用户接

收机可以有许多种类:按使用环境可以分为低动态用户接收机和

高动态接收机，按所要求的精度可分为单频粗捕获码(C/A码)接

收机和双频精码(P码)接收机;按用途可分为测量型和导航型，后

者又有机载式、弹载式、星载式、舰载式、车载式、手持式等。
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    卫星定位系统是当今科学技术的重大成果之一。从第一颗人

造卫星发射升空到第一代卫星定位系统的立项只用了一年时间，

而第二代卫星定位系统(GPS)尚未完成布局，就已渗透到军、民等

许多应用领域，并在海湾战争中显示了巨大的作用。这种异乎寻常

的发展，说明了社会需求的迫切性。目前，GPS应用的范围、深度

以及基于GPS的许多组合系统、复合系统和间接的应用还处于不

断探索中。

    GPS最重要的用户之一是民航，它可用于飞机的全球航路导

航、终端、非精密进场、精密进场、着陆、离场和机场地面的导航。国

际民航组织(ICAO)已明确了GPS应用的阶段实施目标和任务，

并已取得了初步成效。在航天方面，GPS可以为航天飞机从起飞、

在轨运行、再人大气层到进场着陆实行一体化服务，可以为中、低

轨道的卫星和空间站定轨，可以用于空间飞行器的交会和对接。自

1982年以来，美国就已在陆地卫星(Landsat)、航天飞机等空间飞

行器上进行了GPS的定位试验。在航海方面，到 1995年底，GPS

已拥有了10万以上的导航用户，并正在向港口交通管理、海洋地

球物理勘探、海上平台定位、航标和浮标的设立等方面发展。利用

卫星定位在一个点上长时间观测或多点联测或加事后处理，可以

达到厘米级的观测精度，因而为研究地球动力学、地壳运动、地球

自转和极移、大地测量、地震监测等提供了新的观测手段。各种地

面车辆(包括火车)的定位和导航也是GPS应用前景极为广阔的

领域。把GPS与数字地图、景像匹配、航位推算等技术结合起来，

可以用于列车调度、各种车辆监控和指挥等。作为美国国防部内影

响最深远的计划之一的GPS，以上民间应用只是一部分。实际上，

GPS从它的萌芽到整个发展过程都是为军方服务的，从单兵定位

到空间防务、核爆炸探测，从地面到外层空间，GPS被用于各军、

兵种，并已在海湾战争中得到了验证。，
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1.3  GNSS

    全球卫星导航系统(GNSS)是一个更为广泛的卫星导航系统

概念，它是建立在GPS, GLONASS之上，·不受某一国家控制，而

由国际管理、国际运行的系统。

    ICAO认为，GNSS是一种多元系统，从现有星座到未来星座

的综合、发展和扩大民间成分，最终使得民间成分能够自成体系。

GPS和 GLONASS首 先 作 为 主要 的候 选 子 系统，加 人

Inmarsat一3静止卫星导航重叠的民间成分，然后加发民间导航卫

星，并使民间导航卫星的数目增加，达到二维以至三维定位和导航

的可用性 。

    欧洲将集中发展民用GNSS，并分两步完成。GNSS一1是用

少量卫星(如Inmarsat一3)增强现有的GPS和GLONASS，使其

能进行测距服务、完善性广播和差分修正服务。GNSS - 2目前处

于概念设计阶段，它应具有双频测距信号、后向兼容通道、附加数

据广播(如气象、应急等)、接收机自主完善性监视等。

    国际海事卫星组织也提出分步实现导航计划。首先在国际海

事卫星((Inmarsat一3)上实现静止卫星导航重叠，即导航转发器搭

载，实现附加测距、广播完善性电文和广域增强作用，然后在

Inmarsat - 4卫星上加载导航载荷，实现自主导航星座并能发射第

二频率，以利电离层折射修正和对上行数据加密，从而改善服务的

安全性 。

1.4 坐标 系

    在GPS应用中，我们首先需要建立某种参考坐标系，以便在

这种参考框架内确定GPS卫星的轨道和飞行器的位置及速度。，因
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此，本节介绍几种要涉及的坐标系。

1.4.1 地球固连坐标系

    地球固连坐标系是以地球质心为原点，与地球固连，随地球转

动的非惯性坐标系。利用此坐标系来表述点的位置和处理GPS观

测结果十分方便。

    1.地球椭球

    根据长期研究和实测结果证明，能模拟地球的最简单的几何

体是旋转椭球体，称之为地球椭球。该椭球是由一椭圆绕其短轴旋

转而成 。

    国际上明确规定采用以下4个参数来综合表示地球椭球的几

何和物理特性:

    (1) a，长半轴;

    (2) GM，引力常数与地球质量的乘积;

    (3) Jz，地球重力场二阶带谐系数;

    (4) W,，地球自转角速度。

    2.地球 坐标 系

    该系统有两种表达形式，即直角坐标系和大地坐标系，如图

1一1所示。

    地心直角坐标系的定义是:原点O与地球质心重合，Z轴指向

地球北极，X轴指向格林威治平子午面与地球赤道的交点E,Y轴

垂直于XOZ平面，构成右手坐标系。

    地心大地坐标系的定义是:地球椭球的中心与地球质心重合，

椭球的短轴与地球自转轴相合，大地纬度B为过地面点的椭球法

线与椭球赤道面的夹角，大地经度I.为过地面点的椭球子午面与

格林威治平子午面之间的夹角，大地高人为地面点沿椭球法线至

椭球面的距离。

    于是 ，任一地 面点 T，在地球坐标系 中的坐标 ，可表示 为(X,
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(1一1)
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1卜
.|

1

Y,Z)或(B,L,h)。这两种坐标的换算关系为

                X=(N+h)cosBcosL

                  Y=(N+h)cosBsinL

                Z=[N(1一e2 )+h]sinB

式中 N— 椭球的卯酉圈曲率半径;

        。— 椭球的第一偏心率。

图 1一1 地心直角坐标系与大地坐标系

若以a,b分别表示所取椭球的长半轴和短半轴，则有

a
-W 

 
一-

N

W=(1一。2sin2B片
      a2一 b2

e-= 曰- 尸7一一
                  a -

当由空间直角坐标转换为大地坐标时，通常可使用下式:
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一a一 Y}X (1一2)

Rcos(h

cosB
一 N

式 中

0-一「
      Z

(X2十Yz)合一
              R二[X2 +Yz+ZZ]2

    可见，当应用式(1一2)计算大地纬度时，要采用逐次趋近法。

但是，考虑到该式简明，趋近计算一般收敛很快，所以实用上仍普

遍采用。

    3.地极移动与协议地球坐标系

    对于与地球体固连的坐标系来说，地极点是作为地球坐标系

的一个重要基准点，自然我们希望它在地球上的位置是固定的，否

则地球参考系的Z轴方向将有所改变。也就是说，地球赤道面和起

始子午面的位置均将有所改变，从而引起地球上点的坐标变化。

    事实上，人们早已发现，地球自转轴相对地球体的位置并不是

固定的，因而地极点在地球表面上的位置是随时间而变化的。这种

现象称为地极移动，简称极移。观测瞬间地球自转轴所处的位置，

我们称为瞬时地球自转轴，而相应的极点称为瞬时极。

    通过大量观测资料的分析表明，地极在地球表面上的运动，主

要包含两种周期性的变化:一种是周期约为1年，振幅约为0.1“的

变化;另一种是周期约为432 d，振幅约为0.2“的变化。后一种周

期变化，一般又称为张德勒(S. C. Chandler)周期变化。

    为了描述地极移动的规律，通常取一平面直角坐标系来表达

地极的瞬时位置。为此，假设该平面通过地极的某一平均位置，即

平极氏，并与地球表面相切。在此平面上取直角坐标系((xn lyn) ,
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并设其原点与平极P,:相合，xp

指向格林威治零子午面以

轴指向平均格林威治天文台，y，轴

P�平极

西 900的子午线方向。于

是，任一历元t的瞬时极P.

的位 置可表示 为 (xp,

yp)(如图1一2),

    地极的移动，将使地球

坐标系坐标轴的指向发生

变化。这样一来，将给实际

工作造成许多困难。因此，

xD - ,1二 00

图1一2 地极坐标系

国际天文学联合会(IAU, International Astronomical Union)和

国际 大地 测 量 学协 会 (IAG, International Association of

Geodesy)早在1967年便建议，采用国际上5个纬度服务站，以

1900-1905年的平均纬度所确定的平均地极位置作为基准点。平

极的这个位置，是相应于上述期间地球自转轴的平均位置，通常称

为国际协议原点(CIO , Conventional International Origin ) ,
与之相应的地球赤道面，称为平赤道面或协议赤道面。在实际工作

中，至今仍普遍采用CIO作为协议地极(CTP, Conventional

Terrestrial Pole)。以CTP为基准点的地球坐标系，称为协议地球

坐标系(CTS,Coventional Terrestrial System)，而与瞬时极相应

的地球坐标系，称为瞬时地球坐标系。

    在上述地极平面坐标系中，地极的瞬时坐标(xp,yp)是由国

际地球 自转服务组织(IERS,International Earth Rotation

Service)根据所属台站的观测资料，推算并定期出版公报向用户

提供的。

    极移现象主要引起了瞬时地球坐标系相对协议地球坐标系的

旋转。如果以(XYZ)crs和(XYZ)，分别表示协议地球空间直角坐

标系和观测历元t的瞬时地球空间直角坐标系，那么其间的关
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    4. WGS一84坐标系

    WGS一84坐标系的定义如下:

    原点:地球的质量中心。

    Z轴:平行于协议地极、由BIH(Bureau International de

L'Heure)采用BIH站的坐标定义。

    X轴:WGS一84基准子午面与协议地极所定义赤道面的交

线，WGS - 84基准子午线与BIH采用的BIH站的坐标定义的零子

午线相同。

    Y轴:与X轴、Z轴构成一个右手、以地心为原心、固连在地球

上的直角坐标系，即在协议地极所定义的赤道面内把X轴向东转

900o

    WGS一84是本节开始定义的地球坐标系的一种。

    5.局部大地系统

    WGS一84没有出现以前，世界各地采用的大地系统大多是根

据本国的实际地表情况建立的，由于缺乏本地区以外的测量资料，

使这样建立起来的大地系统只适应某一国家或某一地区。WGS -

84不能取代这些局部的大地系统，一方面是各国根据自己的大地

系统绘制了大量的地形图，多年的沿用已形成了习惯，另一方面是

政治和军事保密的原因。
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    不同的国家或地区根据本地区的地表情况按椭球面与本地区

域大地水准面最吻合的原则建立起自己的大地系统，供本国或本

地区使用。由于受观测资料的局限，定义的椭球参数不尽相同，在

参考椭球的基础上建立起局部大地系统。我国目前使用的大地坐

标系统主要是1954年北京坐标系(简称BJ54系)和1980年国家大

地坐标系。

    BJ54坐标系采用的是苏联的克拉索夫斯基椭球，此椭球参数

是通过与 1942年坐标系联测建立的。因此BJ54系实际上是苏联

1942年坐标系的延伸，它的大地原点为普尔科沃天文台圆柱大厅

中心。BJ54系存在的主要问题是:

    (1)椭球参数只有两个几何参数，且长半轴与现代参数相比

误差较大。

    (2)坐标轴指向与当前国际、国内采用的方向不一致。

    1980年国家大地坐标系的大地原点设在陕西省径阳县永乐

镇。椭球参数选用1975年国际大地测量与地球物理联合会第 16

届大会的推荐值，简称IUGG一75地球椭球参数。

    6. WGS - 84与其它大地系统的关系

    全球大地系统(如WGS一84)与局部大地系统(如BJ54)之间

有如下的转换关系(基于参考椭球体的直角坐标系):

一
..蠕

    囚 沙 [
    一{y一++ 0y一+一

W(.",-s l 比」Locei L,},zJ    L

一 X。

一 yo

。
酷

S

田

△

一

一 2。

OS，(￡,伞 ,m)—

(,xo,yo +zo)

(AX, Ay,Az)—

                                      (1一4)

刻度和相对方位在局部大地系统中的

变化;

定义的“初始”点在局部大地系中的

坐标 ;

两个坐标系之间的原点平移量。

阶

四厂
比

式
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    BJ54系与WGS - 84坐标系之间的转换参数值并不精确已知，

这需要测绘工作者进行大量的实测和计算。

    在大地坐标(经度又，纬度CP，高度h)系中，两个坐标系之间的

转换可用Moledensky公式获得，即

                    r911         r9}1     ro州

                    {引 = }川 + 1△川 (1一5)

                    队」Lo-i 队」WGS-8J 皿hJ

(Otp, AA, Oh ) T由Moledensky公式计算，则

ro叫    FOx]
{ } } } 「凸a]

一“A一S{ Ay一+RLOfl
11Ah J {}z J

(1一6)

式中，S为平移矩阵，即

sinT cos/I
M + h

sinT sin.
M + h

sinA

(M + h )cosT
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门
例
|
|
|
|
|
|
|
J

 
 
 
 

S 
 
O 

 
 
 

C 
 
沪 

 
n 

 
sl

Nf(2一f)
a(M + h)

sin沪COs势
N(1一 f)+ M/(1一 f)

M + h

式中 M —

N —

_厂—

IV           N (1一，一)sin 25o
子午圈曲率半径;

图廓点卯酉圈曲率半径;

参考椭球扁率;

参考椭球的长半轴。
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1.4.2 天球坐标系

    1.天球的基本概念

    天球被定义为以地球质心为中心，半径为任意长度的假想球

体。在天文学中，通常把天体投影到天球的球面上，利用球面坐标

来表示天体位置，参见图1一30

黄道

天球赤道

图 1一3 天球的概念

    天轴与天极 — 地球自转轴的延伸直线为天轴，天轴与天球

的交点尸，，和P，称为天极，其中尸。为北天极，尸，为南天极。

    天球赤道面与天球赤道— 通过地球质心M与天轴垂直的

平面，称为天球赤道面，这时天球赤道面与地球赤道面相重，该赤

道面与天球相交的大圆，称为天球赤道。

    天球子午面与子午圈— 包含天轴并通过地球上任一点的

平面，称为天球子午面，而天球子午面与天球相交的大圆，称为天

球子午圆。
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    时圈— 通过天轴的平面与天球相交的半个大圆。

    黄道— 地球公转的轨道面与天球相交的大圆，即当地球绕

太阳公转时，地球上的观测者所见到的太阳在天球上运动的轨迹。

黄道面与赤道面的夹角。，称为黄赤交角，约为23. 50,

    黄极— 通过天球中心，且垂直于黄道面的直线与天球的交

点。其中靠近北天极的交点II.称为北黄极，靠近南天极的交点几

称为南黄极。

    春分点— 当太阳在黄道上从天球南半球向北半球运行时，

黄道与天球赤道的交点r,

    在天文学和卫星大地测量学中，春分点和天球赤道面是建立

参考系的重要基准点和基准面。

    2.天球坐标系

    如图1-4所示，任一天体:的位置在天球坐标系中，可用天球

空间直角坐标系和天球球面坐标系两种形式来描述。

图1一4 矢球空间直角坐标系和天球球面坐标系

在天球空间直角坐标系中，天体‘的坐标为(x,y,z)。该系统
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的定义是:原点位于地球质心M;z轴指向天球北极Pn;x轴指向

春分点,,;y轴垂直于xmz平面，与x轴和z轴构成右手坐标系统。

    在天球空间直角坐标系中，天体:的坐标为((a,8,r)。该系统的

定义是:原点位于地球质心M;赤经a为含天轴和春分点的天球子

午面，与过天体s的天球子午面之间的夹角;赤纬8为原点M至天

体:的连线与天球赤道面之间的夹角;向经长度r为原点M至天体

‘的距离。各坐标值以图1一4中箭头所指方向为正。

    由于在上述两种坐标系统中表达同一天体的位置是等价的，

故有下列转换关系:

8cos

8sin

in8

a]
“」

(1一s)

r“ vx2+y2+z2

a=arctan送
(1一9)

、
|
|

.|
卜
|

1
.|

J

卜 z

0一”roan了x2幸-yz
    在实践中，以上关于天球坐标系的两种表达形式应用都很普

遍。由于它们和地球的自转无关，所以对于描述天体或人造地球卫

星的位置和状态尤为方便。

    3.岁差与章动的影响

    上述坐标系统的建立，是基于假设地球为均质的球体，且没有

其它天体摄动力影响的理想情况，即假定地球的自转轴在空间的

方向是固定的，因而春分点在天球上的位置保持不变。但是，实际

上地球的形体接近于一个赤道隆起的椭球体，因此，在日月引力和

其它天体引力对地球隆起部分的作用下，地球绕太阳运行时，自转

轴的方向不再保持不变，从而使春分点在黄道上产生缓慢的西移，
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这种现象在天文学中称为岁差。在岁差的影响下，地球自转轴在空

间绕北黄极产生缓慢的旋转(从北天极上方观察为顺时针方向，以

下同)，因而使北天极以同样的方式在天球上绕北黄极产生旋转。

    地球自转轴在空间的方向变化主要是由日月引力共同作用的

结果，其中又以月球的引力影响为最大。由于太阳较月球距地球为

远，所以其引力的影响仅为月球影响的0.46倍，如果月球的引力

及其运行的轨道都是固定不变的，同时忽略其它行星引力的微小

影响，那么日月引力的影响仅使北天极绕北黄极以顺时针方向缓

慢地旋转，构成如图1一5所示的一个圆锥面。这时，在天球上北天

极的轨迹近似地构成一个以北黄极 n)为中心、以黄赤交角 ￡为半

径的小圆。在这个小圆上，北天极

每年西移约为50. 371"，周期大约

为25 800年。

    在天球上，以这种规律运动的

北天极，通常称为瞬时平北天极

(或简称为平北天极)，而与之相应

的天球赤道和春分点，称为瞬时天

球平赤道和瞬时平春分点。但是，

在太阳和其它行星引力的影响下。

月球的运行轨道以及月‘地之间的

距离都是不断变化的，所以，北天

极在天球上绕北黄极旋转的轨迹，
图 1一5 岁差影响

实际上要复杂得多。如果把观测时的北天极称为瞬时北天极(或称

真北天极)，而与之相应的天球赤道的春分点，称为瞬时天球赤道

和瞬时春分点(或称真天球赤道和真春分点)，那么，在日月引力等

因素的影响下，瞬时北天极将绕瞬时平北天极产生旋转，大致成椭

圆形轨迹，其长半径约为9. 2"，周期约为18: 6年(图1一6)。这种现

象称为章动。
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章动椭圆

岁差、章动登加

图 1一6 章动影响

    因此，为了描述北天极在天球上的运动，通常把这种复杂的运

动分解为两种规律的运动，首先是平北天极绕北黄极的运动 ，这就

是上面介绍的岁差现象;其次是瞬时北天极绕平北天极顺时针的

转动，即章动现象。在岁差和章动的共同影响下，瞬时北天极绕北

黄极旋转的轨迹实际上如图1一6所示。

    4.协议天球坐标系的定义和转换

    由以上讨论可知，在岁差和章动的影响下，瞬时天球坐标系的

坐标轴指向在不断地变化。在这种非惯性坐标系统中，不能直接根

据牛顿力学定律来研究卫星的运动规律。为了建立一个与惯性坐

标系相接近的坐标系，人们通常选择某一时刻t。作为标准历元，并

将此刻地球的瞬时自转轴(指向北极)和地心至瞬时春分点的方

向，经该瞬时的岁差和章动改正后，分别作为z轴和x轴的指向。

由此所构成的空固坐标系，称为所取标准历元t。的平天球坐标系

或协议天球坐标系，也称协议惯性坐标系(CIS,Conventional

Inertial System)。天体的星历通常都是在该系统中表示的。IAG和

IAU决定从1984年1月1日后启用的协议天球坐标系，其坐标轴

的指向，是以2000年1月15日TDB(太阳系质心力学时)为标准

历元(标以J 2 000. 0)的赤道和春分点所定义。

    为了将协议天球坐标系的卫星坐标转换到观测历元t的瞬时

天球坐标系，通常可分为两步，即首先将协议天球坐标系中的坐标
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换算到观测瞬间的平天球坐标系，然后再将瞬时平天球坐标系的

坐标转换到瞬时天球坐标系。

    (1)将协议天球坐标系转换为瞬时平天球坐标系。根据定义，

协议天球坐标系与瞬时平天球坐标系的差别，仅在于由岁差引起

的坐标轴指向不同。所N，为了进行上述转换，只需将协议天球坐

标系的坐标轴加以旋转。如果取(xyz)cis和(xyz)M，分别表示协议

天球坐标系和瞬时平天球坐标系，则其关系为

(1一10)

!
卜les

ra

一n
︺

八
曰

1
1

— sinzZ

Z

Os

m

o

介
厂
1
卜

|

R,(一 z)二 cost

0  0

0  0 cosh

_ 。、rcos{
K3l一‘’一{sins0

一sink

cos夸

  0

式中
、
|

.

.
r!
.
I
J

,z,8,}分别为与岁差有关的三个旋转角

二 0. 640 616 10T+ 0. 000 304 10T-' 十

一
  0-

  0

  1-

，其表达形式为

0. 000 005 1 0T3

B二 0. 556 753 00T一 0. 000 118 50T2一 0. 000 011 60T'

套= 0. 640 616 10T十0. 000 083 90TZ十0. 000 005 00T3

(1一11)
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其中T = (t一to)是从标准历元t。至观测历元t的儒略世纪数’。

    (2)将瞬时平天球坐标系转换为瞬时天球坐标系。瞬时平天

球坐标系与瞬时天球坐标系的区别是由地球自转轴的章动现象引

起的。因此，为了实现上述转换，还需将瞬时平天球坐标系进行旋

转。如果取(xyz)，表示瞬时天球坐标系，则它与瞬时平天球坐标系

统之间的转换关系为

(1一]2)
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一 sin (f)
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sin(E)
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式中，E, DE, DO分别为黄赤交角、交角章动及黄经章动。

    在地球自转轴章动现象的影响下，黄道与赤道的交角通常表

示为

    ￡=23'26'21. 448"一46. 815" T一0. 000 59" T2+

          0. 001 813" T3                                (1一13)

而关于△:和△沪，根据IAU所采用的最新章动理论，其常用表达形

      儒略历是公元前罗马皇帝儒略 ·凯撒所实行的一种历法。1个儒略世纪含有

36 525个儒略日。儒略日是公元前4713年儒略历1月1日格林威治平正午起算的连续

天数。新标准历元J2 000. 2相应的儒略日为2 451 545. 00
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式是含有多达 106项的复杂级数展开式。在天文年历中载有这些

展开式的系数值，实用上根据T值便可精确地计算相应的△0和

△。值。

    由此 ，根据式(1一10)和(1一12)便可写出

(1一14)
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1.4.3 协议地球坐标系与协议天球坐标系的转换

    根据协议地球坐标系和协议天球坐标系的定义可知:

    (1)两坐标系的原点均位于地球的质心，故其原点位置相同;

    (2)瞬时天球坐标系的z轴与瞬时地球坐标系的Z轴指向

相同;

    (3)两瞬时坐标系x轴与X轴的指向不同，其间夹角为春分

点的格林威治恒星时。

    如 果春 分点 的格林威 治恒 星时 以 GAST (Greenwich

Apparent Sidereal Time)表示，则瞬时天球坐标系与瞬时地球坐

标系之间的转换关系可简单地表示为

内 [x1

匕一，一’3 (GAST’口
(1一15)
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|
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|
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J

八
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门

1
1

      干cos (GAST)
R3 (GAST’一sin(GAST’

                        L        0

sin (GAST )

cos (GAST)

考虑到式((1一3)，则有



第 1章 绪 论

四 日

匕」CTS一“R3 (GAST )匕」，
(1一]16)

    于是，应用式((1一14)便可得到协议天球坐标系与协议地球坐

标系之间的转换关系为

自 __f 0}
匕」CTS一“NT匕一C工、

(1一[7)

式中

S=RZ(一x户R,(一y,)R3 (GAST)

1. 5 高度关系

    地球表面是一个复杂的曲面，不宜作为实际测量的基准。在实

际的高度测量中以铅垂线为基准线，以水准面为基准面。在地球的

重力场中，处处与重力方向(铅垂线)成正交的曲面，称为水准面。

一个与处于流体静平衡状态的海洋面(无浪、无潮汐、无水流和大

气压力变化引起的扰动)重合并延伸到陆地区域的水准面称为大

地水准面。它通常用来表述整个地球形状。

    大地水准面是高程的起算面。一个点沿垂线到大地水准面的

距离，称为正高，通常也称海拔高度(以H表示)。相对于参考椭球

的垂直距离称为大地高，也称为椭球高度(以h表示)。大地水准面

差距，简称高度差(以N表示)。

    严格地讲，由于椭球面法线与铅垂线不一致，故(H +N)不

等于h，但两者的差异甚小。因此有

h= H + N
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    为了GPS应用的需要，根据大量实测数据，建立了N值的数

据库，在WGS - 84系统中为一般用户提供100 x to“的表格，为授

权用户提供 10 X 1。的表格。对任一点，先由直角坐标算出椭球高

度，再由数据库和插值算法求N，最后得到海拔高度。

    图1一7表示了海拔高度H、椭球高度h、高度差N之间的

关系。

WGS一84椭球面

大地水准面

图1一7 高度关系

    非规则曲面建模的加权函数法提供了一个简单方法，由规则

步长数据近似非规则地表面，用在GPS接收机中计算标准海平

面，其结果是对WGS一84大地水准面的一阶近似。插值的大地水

准高度N,, (}O,劝的数学公式为

N，一艺W(二，,),)N

其中加权函数的一般方程为

            W(x, y)=x沙 (̀9一 6x一 6y十 ,1x y )

N，是图1-8所示四边形4个顶点的大地水准高度值，N/为所考虑

的点P(地理坐标为(P,劝的大地水准高度，且

          W, (x，Y)=W(x，Y)
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W,(x，Y)= W(1一 x，y>

W, (x, y)=W(1一x, 1一.v)

W, (x，.v =W(x, 1一.v)

△几= A一 凡

△(P= 甲一 Tl

二= △又/(又:一 几1)

y=}}0/ (S}一叭)

  ? Nz
妈 卜~-一

竺.一 尸(中，，)

 
 
.X

1

凡
妈 N3

图1一8 插值算法

    大地水准高度值的一个网格化矩阵用完整的WGS一84系数

计算获得，该矩阵以100步长给出了全球范围的大地水准高度值，

并在最小平方的意义上使插值与由全系数计算的值之间的余差

最小。
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2. 1 差分GPS的概念

    GPS的差分工作方式为动态导航应用提供了 1̂ 10 m精度

的可能性。在短基线即小于20 km的情况下，利用动态载波相位

技术，DGPS(差分GPS)可以达到优于10 cm的精度。DGPS的概

念对应用过差分罗兰 一C、差分奥米加和位移模式下的Transit系

统的用户是非常熟悉的。把一个参考接收机放置在一个已知的测

绘点上，通过由GPS测到的位置与已知位置的比较，可以确定其

定位修正量，这些修正量通过广播传给附近的用户，用以改善它们

的定位解。如果主要误差是由接收机之外的原因引起的，差分技术

就可以起作用。对GPS而言，情况正是如此，其主要误差源来自5

个方面。

    (1)选择可用性(SA)误差:美国为安全起见，人为引人到卫

星中的误差。这种类型的伪距误差((1一v)大约是30 ma PPS用户

具有完全消除这些误差的能力。

    (2)电离层滞后:信号传播群延迟，典型情况下白天20-

30 m，晚间3̂-6 m。采用双频接接机可以绝大部分消除这种影响。

    (3)对流层滞后:由低层大气引起的信号传播延迟，当卫星仰

角较低时该延迟可达30m。这些误差是一致且可建模的。折射指

数的变化对低轨卫星可引起参考站与用户间1-3 m的差。

    (4)星历误差:实际卫星位置与卫星轨道数据预报的位置之



第2章 差分GPS

间的差。通常情况下大约只有一3m，但在SA作用下可达30 m.

    <5)卫星钟误差:卫星时钟时间与卫星数据预告时间的差。地

面监控站建立修正量并送至星上数据信息包中，用户读出这些数

据，校准授时信号。

    只要用户与参考站使用相同的卫星数据，差分工作可以完全

补偿卫星钟误差。星历误差，除非它们很大(30 m或更大)可由差

分进行类似的补偿。影响信号时标的SA误差也可由差分来补偿，

但经过一段时间该修正量会失去有效性。对参考站邻近的用户，到

卫星的相应信号路径非常接近，因而补偿几乎是全部的。随着用户

一参考站距离的增加，到卫星的不同电离层和对流层路径相距甚

远，以致大气层的不同性引起滞后的较大差别。这就在差分GPS

中构成了一个误差，称做空间不相关性。这类误差随用户一参考站

距离增大而增大。

    差分GPS还提供完善性监控功能，监测和改善大的卫星信号

误差。表2一1是GPS与DGPS用户误差预算比较。

          表2一1  GPS与DGPS用户误差概算[11

误 差 源
GPS误差/m DGPS残余误差/m

P码 C/A码 P码 C/A码

卫星钟误差

星历误差

电离层延迟

对流层延迟

接收机噪声

接收机通道间差

多路径误差

3.048

2.62

0.40

0.40

0.24

0.15

1.22

3.048

2.62

6.40

0.40

2.4

0.61

3.048

0

0

0.15

0.15

0.24

0.15

1.22

0

0

0.15

0.15

2.4

0.61

3.048

UERE (RMS) 4.24 8.50 1. 28 3.96
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    由表2一1可知，差分GPS的确能大幅度提高定位精度，但对

每一种误差源，作用是不同的。特别对于随机误差(如接收机噪声

等)经差分作用后应有所增大，除非采用了特殊的滤波措施。

2.2 差分GPS的主要类型

    根据差分参考站发送的倘息方式可将差分GPS分为位置差

分、伪距差分、相位平滑伪距差分及载波相位差分。它们均基于相

同的工作原理，又有不同的修正方式。

2.2.1 位 t̀差分

    从系统的构成和原理上讲，位置差分是一种最简单的差分方

式。安装在参考站上的GPS接收机观侧4颗卫星后便可进行三维

定位解算，解算出参考站的坐标。由于存在着轨道误差、时钟误差、

SA影响、大气影响、多路径效应以及其它误差，解算出的坐标与

参考站的已知坐标是不一样的，其误差为

(2一1)

式中

                  △￡= x'一 xo.

              AY=yr一yo
                  Oz= x'一 zo

xI ,犷,z̀—     GPS实侧的坐标;

  xo,yo,xo— 采用其它方法求得的参考站精确坐标;

Ax,Dy,dz— 坐标修正量。

    参考站利用数据链将此修正量发送出去，由用户站接收并对

其解算的用户站坐标进行修正。

(2一2)
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考虑到修正量在t。时刻形成，而在t，时刻被用户利用，可能造成修
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正量的“老化”。加人附加的修正，有

                                        d
      X- (t)= x,', (t,)一 △x (t,,)十 下万41x(1).lt�一 to)

                                                                      a不

                                        d

    .Yu (t,)=y� (r�)一△y(to)+丽41y (t)’Btu一to)
                                        d

      z� ( t,)二 z� (t�)一 △z(to)+ ;,L1z(t).(t。一 to )
                                                                              a石

(2一3)

    这种差分方式的优点是计算方法简单，只需在解算的坐标中

加修正量即可，能适用于一切GPs 接收机，包括最简单的接收机。

缺点是必须严格保持参考站与用户观测同一组卫星。如果有8颗

可观测卫星，将组成70个组合，由于观测环境不同，特别是用户处

于运动状态时，无法保证两站观测同一组卫星。

    如图2一1所示，用户U和卫星S，之间的关系为

                              r�= r,，一 r,                  ( 2一4)

式中 r.— 地心至用户的矢径;

        r,— 地心至卫星S，的矢径;

        r— 用户U至卫星S。的矢径。

图 2一1

接收机观测到的伪距八可表示为
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                        A,= r,+ l二十 In                              (2-5)

式中 r,—      r,向量的模，即用户至卫星的距离;

        L�— 用户钟差对应的空间距离;

        l,�— 卫星钟差对应的空间距离。

    设e, = r, /r,为用户至卫星S，的单位向量，则

                峨·r.一L�“e。·r�+L。一A          (2一6)

    当同时观测4颗卫星时，取i = 1,2,3,4，在地心坐标系Oxyz

中写出上式的分量方程为
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(2一7)

式中   (l,，m,，

  (x�，yu，

  (x�，y.，

s:二〔x,

E,=[l,

X� = [x�

e:在Oxyz系中的方向余弦;

用户坐标;

卫星S:的坐标;

  1];

I.]。

  一lu ]T为用户状态阵;

S=CSi  S2

P=仁Pi  Pz
Au==diag[E1

S3    S4J '}T

P4〕T

为卫星状态阵;

为伪距阵;
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于是式(2一7)可写为

G.%. =A}S一P (2，8)
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或

                    X。二Gu l [A.S一PI             (2一9)

在位置差分方式中，参考站a和用户b的定位误差△1。，AXX, AX，可表

示为

                  AXa=Gual (Aua,}sS。一△Pa)

                  AX。二Gubl (AabAS，一△Pb)

当a, b两处的接收机观测同一卫星组时，有

                          AS。二 △Sb= △5

位置差分定位误差△X、为

    Ax,=AX，一△Xa“(Gabl Au*一Gual A。二)AS+

            Gual OPa一GublAPb                                               (2一]0)

上式右端第一项由卫星一用户视线的方向余弦组成，当a,b两点相

距不远时可以忽略括号中的项，式((2一10)变为

                  AX‘二Gub l OPb一GualAP           (2一11)

根据误差源的性质，伪距误差△p可以分为系统误差B和随机误差

V两部分，于是上式又可写为

            AX,二Gua'B。一Gub l Bb+Gua l V。一Gua'V,       (2一}2)

认为V“与V，相互独立且E{Va} =E屹Vb}二O,Ba与B，中绝大部分

是共同的，令

“”一”b一”卜}
OG一G-'an一Gua'厂
尸=艺}}Xd4xd l少

(2一13)

由式(2

式中，a_�

一12)和((2一13)并忽略三阶小量，得

P=氏'OBBa iAGT十△GB.那AGT+

    Gua',ABQBT (G_' )T+OGBaOBT (G_' ) T+

      Gua'嵘(Gua' ) T+Gu-a'呱(Guh' ) T

=E{矶VT少，。蕊二E{认W}。
(2一14)
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    由式((2-14)可以看出，由测距系统误差B引起的定位误差只

剩下二阶小量，因此位置差分已将绝大部分系统误差消除了。由测

距随机误差V引起的定位误差增大了，但V引起的定位误差在系

统总误差中所占比例很小，所以总体上的定位误差大幅度降低。

    由式(2一12)和(2一14)可以看出，消除系统误差的关键在于

G刀--G淤，B}--凡.G，取决于卫星至用户矢径的方向余弦，而由

电离层延迟、对流层延迟等因素引起的系统误差B取决于卫星至

用户的电磁波传播路径。因此，位置差分法适用于参考站与用户相

距不远的情况。

2.2.2 伪距差分

    伪距差分是目前用途最广的一种差分技术，几乎所有的商用

差分GPS接收机均采用这种技术，航海无线电技术委员会

(RTCM)和航空无线电技术委员会(RTCA)均推荐伪距差分。

    在参考站上的接收机要求得到它至可见星的距离，并将此计

算出的距离与含有误差的测量值加以比较，利用一个a-(3滤波器

将此差值滤波并求出其偏差。然后将所有卫星的测距误差传输给

用户，用户利用此测距误差来修正测量的伪距。最后，用户利用修

正后的伪距求解出本身的位置。

    设参考站的地心坐标为((x, I y,} z,)，参考站到卫星S，的真实

EM.;，一[[(x�一二;)Z + (y,一，)Z + (z,一:)z]1/2
伪距修正量和它的变化率分别为

△p,“R，一p,

                        (△p

因而加给用户的修正量为

)二△(Ap)/At

0p"匕Ap,十(Lip,) (t一to)

这种差分的优点首先是其修正量是直接在

WGS一84坐标系
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上计算的，无须坐标变换，因而可保证精度;其次是这种方法能提

供伪距修正量及其变化率，可以精确地考虑时间延迟的影响;最后

是它能提供所有卫星的修正量，用户可选用任意4颗卫星定位。与

位置差分相似，伪距差分能将两站绝大部分公共误差消除，但随用

户到参考站距离的增加，系统误差将增大。表2一2是差分GPS误

差随用户一参考站距离变化的预算[21，虽然表中的数值代表了一种

特殊工作环境下的结果，但其变化趋势已足以说明某些误差被

DGPS彻底消除了，另一些误差不受距离变化的影响，更多的误差

随距离增大而增大。

表2一2  DGPS误差随距离变化

距 离 //km

卫星时钟误差 /m

卫星星历误差 /m

电离层效应 /m

对流层效应 /m

接收机噪声 /m

UERE (RMS)

150 } 300 } 600

0

0. 5

513

2

1

2 ! 2

3.5 } 5.8 } 7.4   I 9. 5

2.2.3 广域差分和局域差分

    广域差分是伪距差分在空域上的扩展，旨在消除用户一参考站

距离对差分工作的影响。实现广域差分的方式有很多种，这不仅取

决于工作空域大小，还与用户的性质有关，但基本上都包括了对主

要误差源的附加修正。

    FAA(美国联邦航空局)在其1994年的一项计划中列出了卫

星导航系统将支持未来NAS(National Airspace System)的飞‘行

安全性、有效性、增加机场和空域能力等一系列要求，正在着手推

行WAAS(广域系统)和LAAS(局域系统)方案[EII o WAAS用来改



GPS在飞行器定位导航中的应用

善GPS SPS信号的完善性、可用性和精度，通过卫星广播对飞机

的基本GPS SPS修正信号，支持从航路直到Cat. I的所有飞行阶

段的基本导航方式。LAAS也能改善GPS SPS信号的能力，支持

Cat. I到Cat. 11的精密进场，它的修正信号是通过在飞机视线内

的地面参考站发布的，作用距离通常不超过80 km o 1995年FAA

完成了用 DGPS进行Cat. 11 b自动着陆可行性的飞行测试，

Boeing公司进行了它自己的类似试验，采用B-757飞机和分别由

Collins/DASA, Honeywell /Pelorus, Litton/Wilcox提供的设备，

其中Collins /DASA开发的系统于1996年3月在西安咸阳机场进

行了演示。

    WAAS在FAA那里的定义是，以GPS为基础的导航增强系

统。它包括了GEO(静地卫星),WRS(广域基准站),WMS(广域主

控站)和GES(地面地球站)，但具体的布置可能不同。表2-3是几

种系统的配置(资料引自Proceedings of ION GPS'95)。其中

AAAS是亚一澳增强系统，它的工作过程是:WRS收集对所有可见

的GPS和GEO的测量数据，按联合软件处理和汇总并发往各国

的WMS;每个国家的WMS制作和编辑包括卫星完善性电文、差

分修正及电离层延迟信息的用户数据电文，送到GES;经交叉检

验、综合，连同GPS信号一起上行到所有GEOo

              表2一3  WAAS的几种系统配里

硫.le itWAAS WRS WMS GES GEO 服务区

  FAA

  日 本

澳大利亚

  中 国

  AAAS

15~ 30

    4

10~ 12

8~ 15

22~ 31

2~ 41

    1

2(1)

2(1)

  3

2~ 4

2(1)

2(1)

2(1)

4(2)

2 ~ 6

  2

2~ 3

2 ~ 3

4~ 6

美国大陆

  日 本

  AAOI

.中 国

  亚一澳

注:AAOI = Australia Area of Interest，括号中为Active
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2.2.4 相位平滑伪距差分

    GPS可以提供伪距测量，同时还可提供载波相位测量。由于载

波相位的测量精度比码相位的测量精度高两个数量级，因此，如果

能获得载波整周数，就可以获得近乎无噪声的伪距测量量。载波整

周数(或称整周模糊数)的求解是目前正在研究的课题。实际上，载

频多普勒计数测量反映了载波相位变化信息，亦即反映了伪距的

变化率，利用这一信息来辅助码伪距测量可以获得更高的精度。

    经差分修正后，伪距和相位的观测方程为

              p, = R,+cdr+u,

            A=(9+N:)=R,+cdr+u2

式中 dr— 用户钟差;

        S}— 观测的相位小数;

        N,— 相位整周数;

        又— 波长;

        u,— 接收机测量噪声((2=1,2).

    取t:和t:时刻的相位观测之差

        sp, (t,，t2)=ACR (t2)一So (t, )]二

        R, (t2)一R, (t, )+cdr(t2)一cdr(t,)+u'2

其中相位整周数被消除了。GPS相位测量的噪声电平为毫米量

级，所以相对伪距观测而言，可忽略of2。此时，在t:时刻的伪距观测

量为

        p,(t2)=R, (t2 )+cdr(t2)+u,二

                R, (t, )+cdr(t,)+触(t,，t2)+。、=

                p, (ti)+SP, (t,，t2)

由于差分伪距观测量的嗓声属高斯白噪声，均值为零，可认为在t,

和t:时刻均为。，。

    假设有k个时刻的观测值p,(t,)I A(t2)I... p,(tk)，利用相1A观
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测量可求出从t，到tk的相位差值如(t� t2), aP,(t� t3 ), ...,

SP, (t, , tk )，于是有

乃(t,)二Pr (t,)

P, (t,)二Pr (t2)一sp,(t,，t,)

          Pr (t,)= P, (t,)一SP,臼:，tk)

并可得到t,时刻的伪距平滑值

一， 、 1。
尸，U,)二 z L只}Z,

                          K

若每时刻的噪声都服从于假设的高斯分布，其方差记为U2 (,O)，则

差分伪距平滑值的误差方差为

  ，，一、 1
a一}P/= 份La一}P少

                        K

求得t,时刻的平滑值后，可推得其它各时刻的平均值，即

        户，(t,)=户，(t,)+SP, (t,，t,)    1=Z，3，⋯,k
以上推导适用于数据的后处理。如实时应用，采用另一种平滑形式

户，(‘，，一于P, (t,)+J - 1 Fpm,，+SP,(‘少一‘，，〕
该式可理解为相位平滑的差分伪距是直接差分伪距观测量与推算

量的加权平均。

2.'!. 5 载波相位差分

    载波相位差分技术又称为RTK-(Real Time Kinematic)技术，

是建立在实时处理两个测点的载波相位基础上的。与伪距差分原

理相同，由参考站通过数据链实时将其载波观测量及站坐标信息

一同传送给用户。用户接收G犷}卫星的载波相位与来自参考站的
载波相位组成相位差分观测值进行实时处理，能实时给出厘米级

的定位结果。
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    载波相位观测量为

                      P,=A(N,o+N,)+T,

式中 N,o— 相位整周数的初始值;

        N,— 从起始历元开始至观测历元韵相位整周数;

        侣— 测量相位的小数部分。

    我们用上标f和u区分参考站和用户的值。利用数据链，把参

考站的修正量加到用户的测量结果上，并认为星历误差、电离层误

差、对流层误差已被差分修正掉。最后得

      P"+△对二P,+Rf一对=Rf+.l(N,o一N o)+

          A(N,"一Nf)十V一好二R;̀+Odp       (2一15)

R;̀中包括了待求的用户坐标,Adp中包含同一观测历元的各项残

差:时钟偏差、多路径效应、接收机噪声。Rf是已知的，求解此方程

的关键是起始相位模糊数。在静态测量中已有多种方法，例如删除

法、模糊度函数法、搜索法、消去法等[2I。一种称为快速逼近技术的

方法可用来求解静态和动态定位中的起始相位模糊数。在式

(2一15)中认为△dp在每个历元之间基本保持不变，Rf已知，Nf,

N;̀,-pf,T“可测到。未知量为用户位置(含于R"中), Adp,整数差

(N,, 一N龙)。在这8个未知量中，用户位置是变量，其余为常量，经

过5个历元的观测后，全部未知量便可以解出。

2.2.6 相对差分

    GPS是建立在大地直角坐标系的WGS-84坐标系基础上的，

至此我们所谈论的GPS或DGPS都是相对地球而定位，因而称为

绝对定位、绝对差分，但是在许多应用场合，特别是在航空航天领

域，例如空间飞船的交会对接，飞机的空中加油，航天飞机对卫星

的空间释放和收回，导弹的空中拦截，飞机在活动平台(如航空母

舰)上的起降等，对地球的定位是不重要的，重要的是两个运动物
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体之间的相对位置、相对速度和相对姿态。相对定位通过相对差分

来实现，与绝对差分不同之处是参考站可以是活动的，其已知的参

考坐标可相对于任何一点来定，也可相对于活动的参考站本身(即

设为零)，于是代替式((2一1)为

                        4x=x二一x'

                  Qy二y.一ỳ
                        AZ二月一21

等号的右项为用户和参考站的GPS测最值，左项为用户相对于参

考站的位置坐标。在动态情况下，相对差分目前由码伪距测量来完

成，相位差分在探讨之中，主要是要解决整数周模糊数问题。

2.2.7 码伪距多皿差分方法

    1.单差方法

    接收机之间的单差△定义为从用户所在点的伪距中减去参考
点的伪距，即

                      ‘O生 (·)。一 (·)，

所以

        却 =OR+Odp一cOb十OT+盯 十以Op)

式中 p 测t得到的用户和卫星之间的码伪距;

      R— 相应的实际几何距离;

    d,o— 卫星轨道误差;

      b— 接收机钟差;

      I— 电离层误差，

      T— 对流层误差，

  E(OP)— 是侧量噪声喇余误差。

    这种差分方法中钻卫星钟误差消除了，卫星轨道误差和大气层

误差明显减小，但洲量噪音未减少。用户坐标包含在乙及中。

    卫星之间的单差台定义为同一接收机对两颗卫星进行观测所
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得到的两个伪距之差，即

                    S= (·)SV2一 (·)SVI

所 以

          Sp=旅 +Mp+c8B+81+打 +COP)

这种差分方法中，卫星钟差B不能消除，但接收机钟差消除了，大

气层影响相对减小，未知量包含在8R中。

    不同时刻之间的单差台定义为单台接收机对同一卫星，在不

同时刻进行观侧所得到的两个伪距之差，即

                      台奋(·)::一(·)‘;

所以

      8p=SR+撇p+c (SB一品)+盯+打 +s(Sp)

在这种方法中，轨道和大气层误差明显减少，未知量包含在SR中。

不同时刻的差分实际上是按时间计算距离差，因此有时也称为多

普勒观测。这种距离差分对C/A码而言有1-3m的分辨力。差分

精度与时间间隔有关。

    2.卫星一接收机双差

    卫星一接收机双差ov定义为先对两孩卫星单差，再对两个接

收机单差，即

        ov二((.)sV:一(·)s�,}，一((·)sv:一(·)sV,).

所以

      avp = AVR十avap+Av1+OVT+C(ovp)

    可以看出，卫星钟差和接收机钟差已消除，轨道和大气层误差

也明显减少。当然，测量噪音不会减少。未知最包含在AV D中。

    3.三差

    三差定义为在上述双差的基础上再对不同时刻的结果差分，

旦p
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    8w 二〔{(·)SV:一(·)二，}。一((·)sV:一(·)svi}，〕::一 ‘

            〔{(·)SV2一(，)SVI}。一‘(-)sv:一(·)SVI )rltl

所以

          8av p=BAVR十8Avap+8Av7十

                    BA V T+e(80v p)

该差分的结果是，卫星钟差和接收机钟差已消除、，轨道误差和大气

层延迟误差大大减小。未知盘隐含在8w R中。

    多重差分最初是为静态测量用户而用的，数据处理方法进行

了修改和提高后，也可用于动态实时用户，例子参见文献〔4],

    应该注意的是，参考站和用户要使用相同的卫星星历渗 考站

不必做过多的修正，因为正是气要利用参考站的相关误差去修正用

户的相应误差;参考站修正量的时间也要告诉用户，以便用户去估

计任何随时间变化着的俏粤单完善性和可用性。

2. 3 SCAT一I差分格式

    本节介绍由航空无线电技术委员会 159专门委员会

(RTCA/SC一159)公布的最低航空系统性能标准— 差分全球

卫星导航系统仪表进场系统。特 I类(SCAT一I)差分电文格式，

这种能支持DGNSS精密进场的电文由三部分组成:48 bit的电文

头、电文(可变字长)及完善性检测(CRC, 32 bit)。电文类型包括:

    (1)差分修正;

    (2)差分修正的变化(选项);

    (1)参考站位置(选项);

    (4)精密进场轨迹定义(选项);

    (5)远距离差分修正(选项);

    (的远距离差分修正的变化(选项);

    (7)试验(选项);
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    (8)卫星可用性(选项)。

    RTCM/SC -104为DGPS应用定义了12种电文格式，还有另

外 6种分配给将来使用。这12种电文中只有3种直接与航空相关

且被用于精密进场。现将有关内容介绍于下。

2.3.1 电文字头

    电文字头包含了与每个

成如表2一4所示。

                    表2一4

SCAT - I发射的内容相关信息，其构

电文字头格式

参 数 bit数 字 数

电文块 ID (̀1001 1001' )

参考站ID

备 用

电文类型

电文长度

8

24

2

6

8 6

    值得注意的是，参考站ID由RTCM/SC -104标准中的10 bit

扩展为24 bit，以便与ICAO的机场识别标准相兼容。电文长度在

RTCM 中是30 bit，与GPS字长一致，这里只用了8 bit，用以支持

一般的电文类型。

2.3.2 电文1— 差分修正

    电文类型1为每个GPS卫星提供差分修正数据，其格式如表

2一5所示。

    尽管在SCAT - I格式中包含了与RTCM相同的一般信息，这

里却有两处不同:6 bit的奇偶校验域和序列号被从RTCM 中拿

掉了。
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参 、数

修正Z计数

加速度误差界

卫 星 ID

伪距修正

数据发布

距离率修正

UDRE

表2一5 电文类型1格式

  一 bit数 1 字 数

(N个卫星重复)

卫星 ID

伪距修正

数据发布

距离率修正

UDRE

    修正Z计数的分辨率为0.2 s，而在GPS定义中为 6s，在

RTCM DGPS中为0. 6 s。因而RTCA可支持潜在的快速更新率，

达到每秒5个独立的电文。

    加速度误差界是伪距修正的加速度误差的估计，在RTCM标

准里无此项，代之以参考站健康域。该估值应当是地面系统确定为

可用的可见工作星的最大加速度。

    RTCM 电文格式为卫星ID域分配了5 bit，这就不允许多于8

个附加测距信号，例如同步卫星、伪卫星等。这里为卫星ID域多增
加了1 bit，以扩大其能力。
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    伪距修正的分辨率是 0. 02 m，伪距修正量(PRC)可产生

士655.34 m的距离，如果这不够的话，类型5电文可发送。下式是

伪距(PR),PRC、距离变化率修正(RRC)和参考时间(由修正Z计

数确定)之间的数学关系:

        PR-... (t)= PR-, (t)+ PRC+ RRC‘(t一 tref )

    RRC的分辨率是0. 002 m/s，产生 士4. 094 m/s的值。(t --

tref )表示了修正量的龄。

    UDRE(用户差分距离误差)是由参考站所做的对差分修正

精度的估计，其置信度应至少为99.50o，分辨率为0. 2 m，产生从

0.0一12.4m的数值。全为1时((111111)表示卫星的修正量不

可用。这里的UDRE也与RTCM标准不同，它反映了对航空系统

地面发射设备性能的更严格要求。

2.3.3 电文2— 差分修正变化

    这种电文类型在最小航空系统性能标准差分全球卫星导航仪

表进场系统中是不需要的。该电文为GPS卫星提供了由一个

IOD(数据发布)到下一个时间伪距和距离率修正的变化，以使接

收机在类型1电文没有时也能用修正的IOD继续工作，其结构和

格式完全与类型1相同，只有伪距和距离率修正由前一个IOD到

目前的伪距修正变化和距离率修正变化代替。考虑了变化量的修

正关系为

PR_, (t)二PR-- (t)十(PRC_ for)+OPRC)+

RRC_ IOD+ORRC‘(t一tref2 )八t一trefl)

式中，tref，是类型1电文的参考时间，tref:是类型2电文的参考时间。

2.3.4 电文3— 参考站位置

电文类型3被备留为参考站天线在WGS-84坐标系中的精确
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位置，其定义见表2-6.RTCM标准中确定参考站位置用直角坐标

系，需96 bit。这里用经一纬一高度表示，需要的bit数少些、

                  表2一6 电文类型3格式

bit数 字 数

N /S

经度

E/W

  少 )

高度

22

19

2.3.5 电文4— 终端进场阶段(FAS)结构数据

    该电文可被选用来广播SCAT - I在WGS一84中定义的跑道

的终端进场轨迹。它包含一个进场轨迹或多个进场轨迹的特征。电

文格式见表2一7所示。

    表中:

    TCH:穿越门槛高度;

    TCWP:穿越门槛航路点;

    GPIWP:下滑道横截航路点;

    GPIWP纬度 二TCWP纬度+△纬度;

    GPIWP经度 =TCWP经度+△经度;

    GPIWP高度 二TCWP高度+△高度。
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    △纬度和△经度的分辨率是0.000 1'，它可产生士1. 638 3'范

围的数，△高度的分辨率是0. 1 ft，产生士15. 58 m范围的修正数:

表2一7 电文类型4格式

参 数 bit数 字 数

机场 11)

跑道号

跑道标记

TCH

TCWP(全规定)

纬度 N /S

        (“)

        (’)

经度E/W

          (“)

        (‘)

高度

GPIWP(参考全TCWP)

△纬度(近似)

△经度(近似)

△高度(近似)

24

  6

2

  8

1

7

22

1

8

22

19

12

12

8

3

2

10

4

(对下一个跑道，重新定义上面数据块)
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2.3.6 电文5— 大距离差分修正/电文6- 差分修正的

大距离变化

    这两种电文是当卫星有特别大的伪距漂移时提供差分修正

(或变化)o它是用来支持伪距误差特别大时的差分工作，而不是支

持DIAS。其电文结构、格式和使用方法与电文 1/电文2相同，所

不同的是这里的伪距修正占24 bit在电文 1中占16 bit)，同样

0. 02 m分辨率，可产生167 772. 14 m范围的修正值;距离率修正

占20 bit(在电文1中占12 bit)，可产生1 048-576 m/s的修正值。

电文6中的△伪距修正和△距离率修正具有类似的情况。

2.3.7 电文7

    电文7可定义用作试验、私人用途、专利系统实施等的特殊

电文。

2.3.8 衔接循环冗余校验

    为了保证电文的完善性，在每个电文中设置了24 bit的循环

冗余校验(CRC) o

    高水平的完善性是精密进场系统的最基本部分，当故障发生

时能尽可能快地检测出来对飞机的安全性是非常重要的。RTCM

建议的完善性检测完全与GPS相同，即6 bit奇偶校验，这种方法

不能满足航空应用的完善性要求，因为6 bit的漏检概率大约产生

l. 6 X 10-2的置信度，而CRC方法的漏检概率小于6.0XIV

2.4 差分GPS的误差分析

    差分GPS的主要优点是可以消除或减少系统性误差，而对随

机性误差则没有什么作用。但由误差理论知道，系统误差具有累积
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性影响;而偶然误差具有随机性，通过增加观测次数(静态)或增

加跟踪观测时间(动态)，可大大减弱偶然误差的影响，提高测量结

果的精度。

    差分校正的残余误差将影响差分GPS导航解的精度，其关系

式为

差分GPS误差二 (残余的偏差+ 噪声)X PROP

    其中PDOP的典型值为2. 6，可以小到1(最佳卫星几何关

系)。卫星在轨运动时，PDOP不断发生变化。限制差分GPS精度的

因素有以下几个:

    (1)星历不确定性。星历误差不能由差分校正完全消除，剩余

误差是用户与参考站之间距离的函数。

    (2)电离层延迟。用户和差分参考站到卫星的路径经过了不

同的大气层，因而导致了不同的信号延迟。

    (3)对流层延迟。当地对流层条件对GPS信号有明显影响，这

种影响在用户所在地和参考站所在地也许不相同。

    (4)地球曲率。即用户可视的卫星而参考站可能不可视。

    (5)遮挡。建筑物、结构物或地形可能遮蔽卫星，使之只对用

户可视而对参考站不可视。

    (6)多路径。它由天线周围的反射引起，其误差具有随机的性

质。任何两个天线周围的反射状况都是不同的。

    (7)接收机噪音。它是差分GPS的一个重要问题。噪声电平与

差分校正为相同的数量级甚至前者略大，当接收机不处于一个固

定位置以及位置精度系数不是最佳的时候，噪声误差特别明显。用

户动态将增加测量噪声。

    (8)选择可用性(SA),

    上述误差大多数是位置的函数。通常，参考站提供的修正量与

用户所用的最好的修正量之间具有一阶关系
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，__ 、_ .a(Op)，_，、二、‘.，_
"pu~"Pr T一 ax一  v-，"wcu，up

式中，用户最好的修正量△p.指它可以把用户的误差全部消除掉，

实际上参考站提供的修正△pr只是其中一部分，其余部分为剩余

误差，我们分别定义这些误差为1,2,3类误差。

    第1类，距离反相关误差仁a(Op)/ax]8x。它是由参考站与用

户之间距离引起的、在二者之间不相关的误差，因而未能包含在

Apr中被修正掉。

    第2类，时间反相关误差△户At。它是由差分修正随时间变化而
引起的，这种影响常被称为“等待时间”或“数据龄”。为了解决这

个向题，大多数差分系统都把修正量随时间变化率作为通信信息

的一部分播发。对于lo s的时间延迟，这种一阶修正可以达到大约

0. 5 m的精度。高阶变化率也可以随修正信号广播，但其估值充满

了噪声，SA带来的高频变化给预测造成了困难。

    第3类，不相关误差如。它不能用差分GPS修正，如果用户离

参考站很近并且没有延迟，这一项可以被看作是用户和参考站的

误差。用户和参考站都为总的差分GPS用户误差贡献了分量。

    下面将要分析这些误差源，并给出差分修正后的剩余误差

估计。

2.4.1 差分GPS的接收机噪声、千扰及多路径误差

    由于接收机噪声、干扰以及多路径对于差分GPS构成了一个

噪声层，所以它们可以放在一起。这些误差基本上都属于上述第 3

类，它们的距离反相关性很小。因此，噪声、干扰和多路径效应对参

考站的影响与对运动接收机的影响常常是无关的。

    必须特别注意参考站的第 3类误差。由于它们是所播发的修

正量中的相关误差，参考站修正量中非任何影响都可直接加到用

户误差中。因此，参考站接收机设计的主要目的是消除这些影响。
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通过载波辅助和窄相关器技术的应用能使这些影响最小，有效地

减少差分GPS噪声层。这两种技术同样能够用于运动接收机。

    当来自于GPS卫星的信号从许多路径传播时就会出现多路

径效应。多路径反射误差依赖于用户附近的反射表面的性质。反射

信号有时与直接信号一样强，使得GPS接收机跟踪的是反射信

号，而不是直接信号。由于传输路径包含了反射，某些信号相对于

直接传输的信号就有了延迟。反射物可以是建筑物、船、飞机、卡

车，甚至是公路路面和海面。通常，最强的反射来自于与接收机很

近的反射物。如果这些反射信号的延迟大于1. 5 is(大约相当于增

加了500 m长的路径)，它们在反相关处理中将被抑制，这是因为

，，一 ，， 二1一 .，，，.、。一 、、 。，‘一 。 ‘二，、。，.’，一 、，~

对于大于1言码片(chip)的延迟，C/A码的自相关性几乎为零。然
而，如果信号延迟小于1. 5 lis，那么它们的影响就主要取决于它们

的振幅、延迟量以及反射的持续性。这种持续性能够数量化为相关

时间。

    在选择和放置天线时，尤其对参考站而言，多路径效应是一个

主要问题。某些先进的天线在旁波瓣抑制方面有实质的改善，从而

有助于在多路径效应进人接收机之前就进一步减小它。

    另外，天线的放置避开反射物，也可以大大地减少多路径

效应 。

    码测量和载波测量都存在着随机观测噪声。在没有多路径时，

载波噪声的标准偏差是1 cm或更小，相比来说，无辅助的码都超

过lm。因此，载波相位测量比码测量的精度要高得多，但载波相

位测量却受损于所谓的整数模糊性Nil，它由用户到卫星之间载波

相位周期的未知数引起。

    载波辅助是应用载波观测量的精确性去平滑码相位观测量的

技术。下列循环就是一个应用滤波器的例子。即

八，_、 1 ，、.L一 1r，，_
p. ltk I=万凡ktk)十一了一LP. It‘一‘)十SO ltk)一50.ltk_1)」
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    Pu (to)=Pu (to )

循环的第一项是被 1/L加权后的当前码相位测量量，其中L是一

个大数，或许是10。或200。由于第二项的载波相位差分预估了具

有很高精度的伪距未来值，所以当前的码相位测量就得到了一个

很低的加权。采用了载波差分后，进一步的估值就不再受整周模糊

度的影响。此外，在大多数情况下，一个设计较好的GPS锁相环

(PLL)很少受能引起精度下降的周跳的影响。

    这里的载波辅助技术不应该与速率辅助技术混淆起来，后者

用的是积分多普勒测量。实际上，载波相位测量保留了相位相干

性，不会由累积起来的测量噪声所带来的累积误差而增加。另外，

由于码载波的发散性，进一步的预估最终要降低精度。事实上，为

了平衡载波测量的很低的噪声与码载波发散的累积，加权常数L

必须仔细选择。在没有较大的多路径效应时，载波辅助可把伪距误

差的标准差限制到十分之几米的范围内。如果LZ频率测量被用来

跟踪电离层延迟，滤波器的时间常数可以大得多，因而可以获得更

好的精度。

    在运动的飞行器上，由于差分路径的长度在迅速变化，多路径

的相关时间可能很小，因而载波辅助对任何干扰总体上说都会相

当有效。事实上，目前正在考虑为移动的平台设计一种有意识地使

直接信号与延迟信号之间的相位差随机化的天线。在固定位置，相

关时间趋向于更长，这样，载波辅助就无效了。当然，为了在固定位

置消除多路径效应，还可以更仔细地设计天线和设置天线位置，以

使其在低仰角或负仰角时有很低的增益。

    除了天线选择和放置，有一种接收机处理技术可以用来在某

种程度上减小多路径的影响。通过使前后两个相关器采样之间的

时间最小，可进一步减少多路径干扰，这种技术被称为窄相关器间

隔(Narrow Correlator Spacing)。
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2.4.2 差分GPS的卫星钟差

    卫星钟差是指真实的信号传输时间与导航信息所给出的时间

之间的差。在没有SA作用时，这些误差比较小，而且是慢变化的。

在SA不起作用的期间，钟差产生大约1一2m的距离误差，相关

时间大约为 5 mina

    在有SA作用时，20一30 m的钟差是正常的。差分GPS能够

非常有效地修正钟差，因为它们的有效性只随时间而不随距离降

低。由于SA具有比较大、相当随机的速度和加速度幅值，它完全

支配了“等待时间”所激起的误差增大，因此，差分GPS定位误差

随差分修正量的龄而增长。

    大多数差分GPS的实现比较简单，它是用目前伪距和其变化

率预估未来伪距的修正量。在这种情况下，由SA带来的残留伪距
、。、_，。，、，，。 1 。、、， 。 。‘， ， 、。。. 、_ ，_ ，__ 。、

误差的增长是言ate，这里，“是SA的均方根加速度(随机变量)，‘
是修正量的龄(s)。在典型情况下，SA的加速度 a误差(1的 为

4 MM /S2，因此，如果等待时间是10 s,SA带来的伪距误差(16)预

计增长到大约0. 2 m o

    更精确一些的差分GPS系统，应用系统识别技术建立更为复

杂的SA模型。以下是三个很好的应用实例。

    (1)二阶高斯一马尔可夫模型;

    (2)自回归移动均值(ARMA)模型;

    (3)自回归模型和点阵滤波器技术。

    所有这些模型仍然是有局限性的。但是如果把这些特殊的估

计器模型的参数以及测量到的SA偏差的目前状态传递给用户，

还可进行一些改善。用户接收机于是可以构造SA模型的目前近

似，从而进行更复杂的预测。

    图2-2示出了作为修正量的龄的函数差分GPS距离误差的
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标准偏差。没有差分修正的用户误差是大约34 m的水平线，标有

“两状态”的曲线是采用SA目前值及其速率的简单估计的差分用

户，标有“最优线性估计值”的曲线是采用更完善的估计器模型的

差分用户。这里假定估计器模型参数由已知的SA统计值进行最

优化得到。

日
\
︵鸟
︶
绷
彩
国
琳

修正量的龄/s

图2一2  SA引起的水平DGPS距离误差的增长

    由图可以看出，只要修正量能及时传递，差分GPS就能减少

伪距误差。我们注意到两种情况在初始时(前30 s)误差的增长都

是抛物线型的，它随时间的平方增长。事实上，20 s的延迟将导致

大约3m的伪距误差标准差，对应于lo m的(2rms)定位误差。

    最优预测误差不会超过用户没有修正的误差。对比一下，如果

速率项被用来估计很远的未来值，两状态预测的误差远大于无差

分情况。但对很小的修正量的龄，两状态预测很接近最优预测。例

如，修正量的龄超过50 s，差分误差增长将超过 10 m，但对小于

50 s的修正量的龄，两状态预测几乎与最优预测一样好。
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表2一8列举出差分GPS卫星钟差的统计值。

表2一8 差分GPS修正前后的钟差

无差分修正 差分:夏鑫 ifs
与延迟时间

  反相关

与地理位置

  反相关

遍羞
  n I

堕丛
  1】飞 臀 MK

  m

速度 加速度
m/100 km

(m·s一’)(m·s -Z)

21.0 0.1 0.0 0.14 0.21 0.004 0.0

2.4.3 差分 GPS的卫星星历误差

    本节结合作者 1990年在德国布伦瑞克工业大学的研究工作

讨论卫星星历误差。假定由于卫星星历的误差，使卫星的真实位置

与预报的位置不重合，具体而言，设卫星S，的高度为h，仰角为。，

而由星历预报的高度和仰角分别变成了((h+Oh)和(e + Ae)。于

是伪距残差，即经差分修正后伪距的残留误差为

    Ap= (八一p)一(p�一p")二

sinA;

cos (e，十 △e,)
    sinA

cos (e。十 △eu)
(h+ Oh)一

sinA

core

sinA‘-
cose _

式中 下标 ‘i,r— 用户 、参考站;

      P— 真实位置对应的伪距;

      洲— 相应于预报位置的伪距;

      A— 地球角，即用户(或参考站)和地心连线与

              卫星和地心连线的夹角。

A = 900 一[RoP cose
A‘二 900一 (e+ Ae) 一[RoP cos(·+Ae) ]“一&
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R。为地球平均半径，P为卫星到地心的距离。

    研究表明，由于各种干扰力的作用，卫星的轨道参数随时间近

似地线性增加，卫星位置误差在沿轨道方向上约为垂直于轨道平

面方向上的2倍，约为径向的6倍。如果主控站 12 h对卫星无修

正，沿轨道方向的误差可能有360 m，其余两个方向分别有 180 m

和60 m。在这个假设下，为方便起见考虑两种平面情况，如图

2一3所示。

图 2一3 星历误差(二维情况)

    卫星线偏移用。表示，则偏移角和地球角为

                8二 s/P

                A二=A,，十s

                A =A,+8

              浅，一A 二D/R,

式中D为用户与参考站之间的基线长度。根据几何关系，则有

!gyp=8R, (cose，一cose,)=
  Roe
h十 R,

(cose，一 cose,
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当D《p, D《Ro，有

 
 
ne

D
一RO一，一(· Ro卜一

于是

            De {_ R。)
Lip=一 n }1十 下丁}sinew

            八。一尸n\ 尸 /

如果卫星仰角为900，高度20 000 km，地球半径6 371 km，取D=

100 km,s = 200 m，可知伪距残差△p二1 m。当GDOP为6时，定

位误差为6m。图2一4是不同D值时最差情况下的△p一。曲线。
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图2一4 轨道误差的计算结果
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2.4.4 差分GPS的电离层延迟误差:77

    电离层延迟是GPS的一个最重要的误差源，它可造成 10 -

50M的定位误差，并且难以预报，即使采用复杂的数学模型和庞

大的数据库也无法全部消除。GPS算法模型是由Klobuchar提供

的，根据大量测量数据把电离层误差近似为一常数与一段余弦曲

线的和，即

1
一4

丈可DC+Acos (t二0 2二]
  匕 p 」

t一 沪

  p

F X DC

1
1
|
|

夕
、|

‘

 
 
 
 
 
 

-一 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

g
 
 
 
 
 
 

T

式 中 F

DC

甲 —

A —

倾斜因子，当考虑卫星仰角e

离层的不同距离，e = 900时

常数，取为5 X 10-Q s;

常数，取为14 X 3 600 s;

                (2一16)

t一 甲\ 1匕一一‘工> 止二
  p  -        4

变化时电磁波穿过电

，F= 1:

对不同时间处于不同地方的用户具有不同的幅值，

由磁纬度的三次多项式拟合，其系数由导航电文提

供(ao，a]，a2，a3);

与A类似，由磁纬度的三次多项式拟合，其系数由

导航电文给出(月。XI R1, R?, 13, ) ;
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        t— 当地时间，电磁波由卫星到用户传播路径与平均高

              度为350 km的电离层相交时的时间。

    差分修正可以消除绝大部分电离层延迟误差，但仍有剩余的

误差存在。这是因为用户和参考站所接收到的GPS信号通过电离

层的位置不同(即不同的地磁纬度和入射点当地时间)，通过电离

层的人射角不同(反映在倾斜因子不同)等其它一些原因。

    我们把差分修正后电离层误差的剩余部分称为电离层残差。

由式((2一16)并考虑到DC和甲是常数，可得电离层残差

OF [DC+Acosx」十FAAc。一登27r(“一△，，·‘一

AF ·DC

x< 1/4

x) 1/4

x o 2袱t一卯/p

AA一(艺+, (P,--,)△，

Ap一(艺戏口一’)△，
    利用电离层模型参数a，，戊的典型值进行仿真计算。参考站置

于西安地区(N340,E1090)，用户和卫星的相对位置分为以下几种

情况考虑:

    (1)卫星仰角为50，用户在参考站西边的同一纬度线上变化。

    (2)卫星仰角为5-，用户在参考站东边的同一纬度线上变化。

    (3)卫星在参考站上方(仰角900)，用户在参考站西边的同一

纬度线上变化。

    (4)卫星在参考站上方(仰角900)，用户在参考站东边的同一

纬度线上变化。

    仿真结果见图2一5。仿真表明，以上第一种情况最为严重，并

且春秋 季节 的电离层残差较冬 夏季要大 ，当用 户和参 考站相距
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1 000 km时，电离层滞后的伪距残差为2m，此时，若GDOP = 6,

则相应的定位误差为12 m。仿真还表明，当参考站设在赤道及北

纬200,340,600时，结果变化不大。

13

亡
口
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口
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LR/km

  (b)

600  2 000

图 2一5

(a)情况 1的电离层残差(DTG)随参考站一用户距离(I.R)的变化曲线

(b)卫星一参考站仰角为5-，参考站分别设在赤道及北纬20', 340.600

GPS信号的电离层延迟测量误差可由GPS卫星发射机和参
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考站接收机的所谓“互频偏置”(Inter-Frequency Biases)引起，文

献「8]为广域差分网提供了一种分析和估算互频偏置的方法。

2.4.5 差分GPS的对流层误差

    在标准条件下，较低大气层的折射指数不是完全统一的(典型

的是1. 000 3)，它由温度、压力和湿度来决定。在低卫星仰角(大约

100以下)时，对流层折射能够造成较大的延迟，最终，这个延迟的

很大一部分可以用仅与卫星仰角有关，而与当地的压力、温度和湿

度无关的模型消除掉。如果无差分修正，这个模型具有可消除延迟

90%的特殊作用。但是在大约5“的仰角时，模型未消除的误差可

达2-3m，采用差分修正，这个剩余误差几乎始终是非常的小。然

而，如果到用户和参考站的发射信号要穿过大量的气象参数相差

较大的路径，那么，对于所需的应用，这个误差就会带来诸多不便。

例如，如果参考站和用户之间有一个较大的高度差(几千米)，那么

折射指数的变化就比较大。在这种情况下，DGPS用户就可应用这

些高度差的差分对流层模型(见表2一9) o

    表2一9 由对流层延迟引起的剩余DGPS用户伪距误差

误

差

种

类

  对有或没有

  SA钟高频振

荡无DGPS修正

零基线无

延迟DGPS

  (3类)

与延迟时间

  反相关

  (2类)

与地理位

置反相关

m/100 km

  (1类)
Im IV
  III

随机
  m

A }E
  111

随R
  111

afA
m/S

加速度
m/SZ

对流层

误差

2X倾

斜因子

< 0.1

X 倾斜

  因子

0.0 < 0.14 忽略 忽略 < 0.1
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2.4.6 区域差分GPS误差概述

    为了方便，我们把各种差分GPS误差源所引起的结果列在表

2-10中。首先，设计粗劣的DGPS系统始终比所估计的要差，造成

设计不够完好的因素很多，但大多数的共同之处是与DGPS的通

讯链有关的。第二，伪距误差值(la)的概述已在表2一11中给出，

由于这些误差源许多都是随机的，所以，有时更好，有时则更糟。

              表2一10 剩余DGPS伪距误差概述

误

差

种

类

无DGPS修正

零基线无

延迟 DGPS

  (3类)

与延迟时间

  反相关

  (2类)

与地理位

置反相关

m/100 km

  (1类)遍差
  ru

擎
  In

遍A
  III

M丛
  In

it I
m/s

加速度
M/S'

接收机

  噪声
0.5 0.2 0.3 0.0 0.0 0.0 0.0

多路径
0. 3~

  3.0

0. 2~

  1.0

0.4~

  3.0
0.2~ 1 0.0 0. 0 0.0

卫星

钟差
21.0 0.1 0.0 0. 14 0.21 0.004 0.0

未引人

  SA的

卫星星历

  误差

10.0最

大情况
0.0 0.0 0.0 忽略 忽略 < 0. 05

在星历中

引人SA

的卫星星

  历误差

100.0

最大

情况

0.0 0.0 0.0 < 0.01< 0.001 < 0.5
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续 表

误

差

种

类

无DGPS修正

零基线无

延迟DGPS

  (3类)

与延迟时间

  反相关

  (2类)

与地理位

置反相关
m/100 km

  (1类)A羞
  m

WK
  m

IN差
  m

FA丛
  m

II
m/s

加速度
m/s'

电离层

误差

2到 10 < 0.1

(乘倾斜

  因子)

0.0 < 0.14 < 0.02 忽略 < 0.2(乘倾斜

  因子)

对流层

误差

    2

(乘倾斜

  因子)

< 0.1

(乘倾斜

  因子)

0.0 < 0.14 忽略 忽略 < 0.2

表2一11 相距参考站50 km的用户差分GPS误差估值

误 差 源
误差(la) /m

偏差 随机 总和

星历数据 0.0 0.0 0.0

卫星钟 0.0 0. 7 0. 7

电离层 0.0 0.5 0.5

对流层 0.0 0.5 0.5

多路径 1.0 1.0 1.4

接收机测量噪声 0.0 0.2 0.2

参考站误差 0.3 0.2 0.4

UERE均方根 110 1.4 1.8

滤波UERE均方根 1.0 1.4 1.1

误差(la)                            Vm,=2.5 2.8

Hmp = 2. 0 2.2
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    图2-6给出了随时间(修正数据“龄”)和距离(用户到参考站

距离)变化并假定存在SA误差情况下，差分修正的伪距残差。

000

日
之

健
留
按
御
喃

1
及

田

        20

修正t的龄/s

30         40

图 2一6

2.5 载波一相位差分GPS

    利用载波一相位测量，可以构造出相位伪距，即

      P-“R+c(b。一B,)+c (T一I+6(0)+N-A

                                                                (2一17)

式中，下标u,:分别代表用户和GPS卫星，b和B表示钟差，T和I

表示大气干扰，P.表示初始时刻卫星到接收时刻用户之间相位差

乘以波长，N。是该相位差中的整数部分，如果接收机跟踪不失锁

它在测量的各时刻保持不变。此外测量噪声c(45)要比码测量中
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噪声的量级小得多。

    如果用户具有载波相位测量能力，并与参考站所测得的载波

相位进行比较，可以获得载波波长几个百分点的测距精度(小于

0. 5 cm)。但差分方法并不能消除整周模枷度。

2.5.1 差分方法

    1。单差方法

    接收机之间的单差为A。根据式((2-17)及类似于码伪距中关

于公的定义，有

  045(t)=AR+Odp一‘Abu+AAN。一AI+'AT+e(0(P)

                                                              (2一18)

可以看出，卫星钟差已被消除。对于短基线(100 km以内)差分，轨

道误差项和大气误差项也会消除大部分。两台接收机对卫星的整

周模糊度变成了相对模糊度参数AN.,，接收机钟差变成了相对接

收机误差‘Ab.。未知坐标包含在乙尺之中。

    假设r是参考站接收机，u是未知的用户接收机，并假定式(2-

18)中其它项已知或已消除，所观测的卫星为.1，对式((2一18)线性

化，注意到AR=R。一Rr，有偏导数

a乙中

ax二一

a乙夕

ay.一一
a乙夕

8z丁=一

x, (t)一x�
  R二(t)

y, (t)一yu
  R二(t)

z, (t)一zu
  R二(t)

(2一19)

a乃巾,
;二尸二二二二- = 人

d口八 u7

日乙o-
— 二:二— ‘

a汉

为了求解式(2-18)中的未知数，对两台接收机(r和u)和3颗卫星



GPS在飞行器定位导航中的应用

(用i, j, k表示)我们需要3个观测时刻(用t1, t2, t:表示)，于是

可写出系统方程

W=AJm (2一20)

a匕少(ti)
  ax�

A  0  0 一 c     0     0

a乙夕(ti)

  ax�

日乙梦(ti)
  ax�

ao夕 (t1 )

  ay.

a乙护(ti)
  ay.

aAV (t2)

  ay.

o A 0 一 c     0   0

o  0  A 一 c     0   0

a,6口 (t2)
  ax�

.aA* (t2)
  ax�

A  0  0       0 一 c     0

Am
aA口 (t2 )
  ax�

o  A  0       0 一 c     0

aA口 ao夕 (t2)
  ay.

o o A         o 一 c     0

ao口 (t, )
  ax�

ao口(‘3)

  ay.

aA& (t3)

  ax�
A  0 0   0 一 ‘

ao'l (t, )
  ax�

ao夕(t3)

&W (h)
  3x�

X0=仁Ax.

      AU.,

△yu

助u2

aAV (t3)

    ax�

a4梦 (t3)

    ax�

  乃N},

JT

o  A   0   0 — c

o o A      o 一 C

,AN'., AN' s

残差为

W

0V (ti)一R;. (t1 )+R; (t,)

'AV (ti)一Rv (ti)+R; (t, )

,AOA (t,)一R k (t')u +Rlk (ti)

1}1& (t2)一Ru (t2)十R:(t2)

AV (t2)一Ru (t2)十R;(t2)

△夕(t2)一R*}(t2)+R; (t2)

0& (t3)一Ru<t3)十R>(t3)

A01 (t3)一Ru (t3)十Rr (t3 )

梦(t3)一Ru (t3 )+R季(t3)
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在残差中没有考虑轨道误差和大气层误差项。

    由卫星单差 0和时间单差s可以得到如下的观测方程:

            170 (t)“甲R+p dp+c V B,+apN一

                        vi+ VT 十 ￡(00)             (2一21)

              VR= Rsv:一 Rsvi

两个卫星的单差消除了接收机钟差。

          80(t)=8R+8dp+c (8B:一8b")一8I+

                      8T+ s(8O)                     (2一22)

            8R= R (t,)一 R(t2)

    如果接收机在t,和t:之间保持相位锁定，差分结果使周期模

糊度项消失，轨道误差和大气层误差减少，式((2一21)和(2一22)的

线性化处理及设计矩阵的推导与式((2一18)类似。

    s方法经常用于载波平滑码伪距测量技术中，在此，相位测量

的差分与绝对伪距测量相结合。0技术常用在精密静态差分测量

中，其缺点是接收机钟差仍保留，这种误差随时间变化，在每个观

测时刻必须引人新的钟误差，未知量的个数就会增加。另外，周期

模糊度会影响接收机间的和卫星间的所有差分测量，因此必须进

行周期滑动检测和修正。

    下面实测的例子有助于读者建立数量关系的概念。

    例 1 卫星PRN9的相位测量和s值由表2一12给出。

  电/周

627 113.893

643 767-629

660 393-255

676 990.342

表2一12

  ND, /周   电/周

622 753.863

84P./周

16 653-736

426 924

426 932

16 625-626

16 597-087

426 940

638

654

671

      }16 080-085
833-948}

      }16 084-525
918-473}

      }16 094-415
012-888 I
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    例2 卫星PRN 13和PRN 9的相位测量和0值由表2一13

给出。

表 2一13

GPS时/s 件/周 P/周 A恻 周

PRN9

426 916

426 924

426 932

426 940

627 113-893

643 767-629

660 393-255

676 990-342

622 753-863

638 833-948

654 918-473

671 012-888

4 360-030

4 933-681

5 474-782

5 977-454

PRN13

426 916

426 924

426 932

426 940

一 846 502-672

一 819 350-117

一 792 211.933

一 760 588-594

一 883 957-417

一 857 378-431

一 830 781.263

一 804 160-483

37 454-745

38 028-314

38 569-330

39 071-889

    例3 卫星PRN 13和PRN9的相位测量值和v值由表2-14

给出。

表 2一14

GPS时/s PRN13 45/周 PRN9 0/周 v 0/周

参

考

站

426 916

426 924

426 932

426 940

一 846 502. 672

一 819 350-117

一 792 211.933

一 760 588-594

627 113-893

643 767-629

660 393-255

676 990-342

一 1 473 616. 565

一 1 463 117. 747

一 1 452 605-188

一 1 442 078. 936

用

户

426 916

426 924

426 932

426 940

一 883 957-417

一 857 378-431

一 830 781-263

一 804 160-483

622 753-863

638 833-948

654 918-473

671 012-883

一 1 506 711. 280

一 1 496 212. 378

一 1 485 699. 736

一 1 475 173. 371

2.双差方法 AV

相位双差的观测方程为

      w 45=OvR+w dp十AA vN 一
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                      △甲I+ △甲T + e(A045)         (2一23)

    ,}IVR二R�(SV2)一R,(SVZ)一R.(SV,)+R,(SV,)

                                                              (2一24)

    AV N'二N;,一N',一Nu+Ns                  (2一25)

通过双差，卫星钟误差和接收机钟误差均已消除。对于短基线测

量，轨道误差和大气层误差也会大大减小，因此，分析式(2-23)时

可不考虑右端的第2, 4, 5项。求解式(2-23)时，两台接收机对3

颗卫星i,1,k进行相位观测，至少需要 3个观测时刻。对式

(2一23)进行线性化处理，求出偏导数

          ao甲毋l(t)
              ax.

          aAvv'(t)

              ay.

            a乙V V' (t)

              ax�

系统方程为

一[xr(t)-x�_x'(t)-x.JR.(t)       Ru(t)

一〔y_ (t) - y.  y'(t) - ydR'.(t)       R-.(t)〕
一Fz' (t) - zu_z'(t) - z�
  L R.(t)     Rl.(t) 」

Wav=AavX av (2一:26)

a乙口口I(tl) a乙守口I(tl)

    如。 azu

Aav片

a乙甲口I (ti)
    ax�

aAVV (t,)
    ax.

a乙V少J(t2)
    axu

aoovk(t2)

    ax�

aoo夕,(t3)
    ax.

a乙甲夕k <t3 )
    ax.

asV(pk (t, ) aA甲4̀k (t, )

    勿， az�

a公甲口' U2) 日乙甲口'(t2)

    ay.   azu

aovl=k(t2)

    ay.

aAV(p" (t,)

    ay.

a△VV, (t3 )

aooV(t2)
    azu

日乙守 ol' (t3)

    azu

aA v Vk (t3 )
    azu
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未知量为

Xa;二〔Axk    Ay.  Az,  I-IV N" AV N,k]T

V4PI(t,)一[R} (t,)一R;(t,)]+[Ru (t,)一R; (t,)〕-

,7&k (t,)一〔R. (t,)一R;(t,)]+[Ru (t,)一RI, (ti) ]

V V" (t2)一〔R'. (t2)一Rr (t2 ) ]+[Ru (t2)一R',(t2)I

V &k (t2)一[Ru (t2)一R;(t2)]+[R'. (t2)一Rk (t2 ) ]
V V, (t3)一[Ru (t3)一R;(t3)]+[RI. (t3)一R:(t3)]

V 4rk (t3)一〔R'.03)一R'r (t3 ) I+ER.k U3)一R kr U3

 
 
陷
陈
尸
旧
以
目
冲
巨

一差

的

残

一W

    双差技术(卫星之间的差分和接收机之间的差分组合)的优

点是消除了钟差，减少了卫星轨道误差和大气层误差，小基线时，

正确的周期模糊度也容易确定。对于较长基线的情况，由于残差的

存在，整周模糊度亦难以确定，仍需采用合适的方法予以检测和

校正 。

    3.三差方法

    三差a, A'7的测量方程为

        8,}l v 0=8,AV R+把 Vdp一80V I十

                    8A甲T+ 6(8,A甲(P)               (2一27)

  8AV R=[R�(SV2)一R,(SVI)一R. (SV,) +R, (SV,) ]a2一

            [R� (SVz)一Rr (SVz)一R� (SV, )+R, (SV I) I,l

经过三差后，卫星钟差和接收机钟差已消除。如果跟踪不失锁，整

周模糊度也已消除，轨道误差和大气层误差进一步降低。

    考虑观测4颖卫星i, j, k, Z和8个观测时刻，对式(2一27)进

行线性化处理。先求偏导数

aso o电，二+，

    ax.
x' (t.+1)一xu
Ru(tm+1 )

xq(tm+1)一xu
  Rq. (t-+1)

xi(tm)一 x,,      x4 (t.)一x.

  R'. (t.)        Ru (t. )

aso,7嗽gm+1

    ay.
_ry' (t.+1上-- Jtt_
  L R.(t.+,)

yq(t.+,)一Y.
R q(t.+,)
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「
9'， (t,�)一yu 犷(t.)一yu
R� (t-)

z， (ts,+1)一 z"

Ru (t- ) 」
aso v v.gq,m+1

    azu 「Ru (tm+i )
z4 (t�,+1)一z�
  Ru (t�,+1) 」+

〔
z'(tm)一 z� zq (t-)一 zu

Ru (t-) 」
其中，4 =7，k, t,

矩阵为

3，

匕 R;, (t.)
m = 1，2，3 4, 5, 6, 7。在这种情况下，设计

曰一、嚣
、缨
弩
弩
卜

毕、一一、嚣
、︸弩
︺、︸曰

呼、器
、弩
弩
弩
︸

Asov

ay�ax. 如二 az.

aaAv卿a asov铆一8 asov卿.8

ayuax.. av_                    az

ma v va
    azu﹃一、﹃一、 曰一、﹃一奴

aaAv例,8
    ax.
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未知量为△二:，Ay� , Oz� o

    这里要说明的是，三差测量是互相关的，且一般都用在静态定

位中，它的主要优点是周期模糊度已经消除。Gu把三差方法用于

飞机轨迹的测量闭。许多商用软件包也采用这种技术，以获得周期

滑动检测和校正的“快速鲁棒”解。但由于引人更多的测量噪声，

这种方法的精度通常并不见得优于双差方法。

2.5.2 周期滑动检测和校正

    载波相位测量中存在着一个很关键的问题就是周期滑动和相

位模糊度问题，周期滑动的检测对于厘米级定位是非常重要的。但

由于在动态方式中有附加的多普勒漂移，因此，在动态定位中要比

在静态定位中更难确定。一般来讲，周期滑动检测的方法取决于接

收机工作方式(动态或静态)以及接收机类型(单频或双频)，在实

际中，大多数方法使用预测的相位值与实测的相位值比较来检测

周期滑动。

    所谓周期滑动，定义为当接收机打开时，整数计数器初始化，

接收机测量小数差拍相位。在接收机跟踪期间，每当小数相位从0

变成27r，计数器就加 1，这样，在一给定时刻，所观测到的累积相位

是小数相位和整数计数值的和。但卫星和接收机之间的初始周期

数N是未知数，如果接收机不失锁，此相位模糊度保持常数。一旦

失锁出现，整数计数器重新初始化会引起瞬时累积相位跳动一个

整数周期数，这种跳动称为周期滑动，也称周跳，当然这只限于相

位测量中。

    通常，按照产生周跳的原因可以分为三类:第一类是卫星信号

受到障碍物的阻拦或遮挡引起周期滑动，如树、建筑物、桥梁等。这

种周期滑动是最常见的。第二类周期滑动是由于低信噪比引起的，

如坏电离层条件、多路径、接收机高动态、低卫星仰角。最后一类是

由于接收机软件故障产生的，会引起错误的信号处理。当然卫星频
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率源也会引起周期滑动，但这种情况非常罕见。

    图2-7是周期滑动的几何表示。很清楚，为了进行周期滑动检

测和校正，必须首先确定出周跳的位置，即周期滑动定位，然后才

能确定周期滑动的幅度大小，进而通过改正所有的相位测量达到

周期滑动校正的目的。

相位

周期滑动出现

... ‘‘. ‘.， ... ... 侧.，

~ 一一 ~

一上~~~一一一一占一一一 时间
户，。. t，二，

图2一7 周期滑动的几何表示

    目前广泛使用的检测方法主要有三种:① 双差方法，这种方

法主要用在静态方式单频或双频测量中;② 相位速率趋势分析

法，通常用在动态方式单频测量中;30 L1/L:差分方法，主要用在

动态方式双频测量中。

    无论哪个方法，其周期滑动检测均是基于所测量的载波相位

和码伪距测量。对于单点定位，即用一台接收机，测试量是相位、相

位组合或相位与码伪距组合，单台接收机测试是非常重要的，因为

在这种测试中，周期滑动检测和校正可以通过接收机内部软件实

现。当测量中涉及两台接收机(相对定位)时，单差、双差和三差将

给出周期检测所需要的测试量。

    周期滑动检测之例:周期滑动检测的方法之一是差分，其原理

可由表2一15说明。



GPS在飞行器定位导航中的应用

表 2一15

t y(t) y' y2 y3 v4

t, 0
0

t, 0 0

0 E

一 3Et3 0 E

一 2zE

3E— Ct4 0

E0

— Cis 0 0

00

一0t6 0

0

t7 0

    y(t,)(i = 1, 2, 3, 4, 5, 6, 7)是载波相位测量的时间序列，

在t、时含有周期跳动。，而y', yZ, y3, y0分别表示一阶、二阶、三

阶、四阶差分。很清楚，数据不规律的重要特性就是在高阶差分处

理时，周跳被放大，这种特性提高了跳动检测的可能性。理论上，差

分处理相当于高通滤波器，抑制低频并消除常数部分，高频部分对

应于周期滑动。

    这里介绍双差方法。设在时刻k，计算的双差和测量的双差之

间的差用公式表示为

                W*二-A V ok一CVO, - AAVN        (2一28)

假设没有周期滑动，则N是常数。在时刻k+1时有

            W。;=乙0八+.十乃O叭十，、义乙甲N     (2一29)

所以，W通和Wk十，的差可用来指出是否存在周期滑动。例如，如果

1W*一 W*十,I = 0.191 m，则有 1个周期的滑动(对于 L,有

0. 191/A)。这种方法假设4C7p是己知的并有相当好的精度，这意

味着观测点的位置已经确定，因为三差不受周期滑动的影响。通常

采用三差方法来近似估计测量点的位置，然后计算,}AVp。但这种
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方法只能用于静态方式，基于这种方法的商用软件包已可利用。

    动态周期滑动检测:首先介绍单频相位速率趋势分析方法。设

兔是k时刻的相位预测值(周，0 = .1必，则可由CA-、以及在k和k一

1时刻的相位速率(多普勒测量)得到

几 _ 件 一 舜一1 Ai
牲 = %-i州一一~一一下~一，“‘

                                      ‘

(2一30)

如果}氛一,A I < ne，则没有周期滑动出现，n*是预先设置的一个阑

值，当相位速率在At内保持常数时，n*是At和接收机载体动态:特

性的函数。如果At簇is，通常可取n*二1个周期，但在高动态环境

下，其值可能超过1,

    例如，卫星PRN 12在 154 430 s出现周期滑动，见表2一160

表 2一16

GPS时间 /s 州周 毋 毋 Iq,一}I
周期

滑动

154 426

154 427

154 428

154 429

154 430

4 847-073

4 992-748

5 136-899

5 280-325

5 452-985

146-266

144-844

143-688

143-156

142-032

4 992. 628

5 137-014

5 280-321

5 422-919

0. 120

0.115

0.004

30.006

无

无

天‘

有

    动态周期滑动检测的另一种方法是L, /L:差分方法。考虑一

台接收机(双频)和一颗卫星的情况，对于L,和L2，有测量方程

ALIPL1 (t)=R(t)+AL,NL1+c(b二一B,)一A(t)/几:+

ALZ PL2 (t )=R (t)+AL2NL2+c(b。一B,)一A(t)/几:+

上两式相减，有
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ALiPL1(t)一AL25pL2 (t )=ALINLI一
          A (t) .A (t)

AL21v L，一 f211十~P12

用凡l除以上式，有

        几，_，.、 、: 几，、， A (t) I， 几1
Y'Ll It )一 F' (FL2 kC) - 1V L1一 {- 1 V L2一 t一   1'2一  1 1一 Cl

              J L2                             J L2 L̂IJ L1、 J L2

                                                              (2一31)

式(2一31)所表示的模型常常称为电离层残差。很显然，这种双频

组合使电离层影响减少了((1一乃1/几)倍[91。如果没有周期滑动，

对于短基线，电离层残差的变化在正常条件下比较小。如果周期滑

动出现，它表现为电离层残差的突然跳动。因此，问题就是要确定

周期滑动出现在L1和L:上或同时出现在这两个频率上。通常，在

短的时间间隔内，可用下面的双频差运算来检测周期滑动，即

                ALlapLI一AL2SSPL2=SILL一S几: (2一32)

如果时间间隔为is，由于L;和L:比较接近且电离层的散射作用

较小，式((2一32)的差值远小于1，如果该值大于 1，就说明有周期

滑动出现。

    相位和码伪距的组合也能用来检测周期滑动。把同一时刻相

位测量和码伪距测量值相减，有

                    .1sp(t)一p(t)=AN一21          (2一33)

除电离层折射外，其它时间相关项已从方程的右边消除。如果忽略

电离层的影响或对它进行预先模型校正，式((2-33)可用来检测周

期滑动。但是这种方法受噪声影响，码伪距和相位组合时间序列的

噪声可达10个周的量级，而且主要由码测量噪声引起。目前的接

收机硬件已经获得了很大的改进，接收机测量分辨率可达

刀1 000，因此，相位和码伪距组合仍不失为周期滑动检测的理想

方法。

    至此，我们已介绍了通过检测两个连续时刻测量值之间的差，



第2章 差分GPS

确定出周期滑动的位置的方法。为了获得周期滑动的准确值，有必

要详细研究测量值的时间序列。无论采用哪种方法，周期滑动都应

是整数，但由于电离层残差的存在，计算结果周期滑动将不再是整

数值 。

    确定周期滑动幅值的一种方法就是用周期跳动发生前后的测

量值进行曲线拟合，通过比较两条拟合曲线得到周期滑动的幅值。

拟合的方法很多，可以用简单的线性递归或最小二乘法，这些方法

也称为内插技术。也可用卡尔曼滤波器，这是一种预测方法，通过

比较某一时刻预测值和观测值来确定周期滑动的大小。

    一旦检测到周期滑动并确定了周期滑动的大小，我们就要在

后续的测量量中加人周期滑动校正量。但是当测量量是相位的组

合时，如何分配周期滑动校正量仍然是模糊的，下面我们就来讨论

这个问题 。

    考虑式((2-31),假设周期模糊度变化△NLI和△NL2是由周期

滑动引起的，则电离层残差方程中的周期跳动△N可以检测到，这

种跳动为

△N = △NLI
  人，*、，

— 下一 41又Vl，
  JL2 一

(2一34)

显然ON不是整数，式((2-34)有两个未知数△NLI和△NL2，因此没

有惟一解。当满足△N二0时，有

ON乙工 人工 154
ANL2“兀 =120

如果△NL:小于77周，解就不是模糊的。原理上，ON可以从两次顺

序的电离层残差测量中导出，即

AN (At，一[

      [

}OL1(!+At卜J Ll}'L2 }L2J(!+、
R1(!)一先R2(!，]
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2.5.3 模糊度分辨

    整数模糊度问题是相位测量中存在的固有问题，在长基线测

量中由于残差的影响，模糊度的求解要比短基线更复杂。大多数模

糊度问题的解决方法是通过比较各种整数模糊度组合来完成的。

通常人们总是选择在最小二乘意义下测量残差均方和最小的组

合。下面讨论几种基本方法。

    1.单频相位方法

    当只有单频(L,或LZ)相位测量可利用时，采用本节已介绍的

线性化处理方法，模糊度N和待求的未知量(如点坐标、钟参数)

可一起进行估计。但在这种几何方法中，未模型化的误差会影响所

有要估计的参数，因此，模糊度的整数特性已失去，而是作为实数

估计。许多误差源，如不完整的相位模型、基线长度、轨道误差等都

会对模糊度产生影响。为了把模糊度确定在整数上，必须进行一系

列的调整处理。例如，为了辅助模糊度搜索，需要利用从被调整的

实数模糊度中导出的协方差信息，在以该实数为中心的临近区域，

可以认为所有整数都可能是所要求的模糊度，对其进行所有可能

的组合，如果某个组合给出的定位解具有最小均方根(RMS)误

差，就认为它是最好的解。在完成初调整之后，我们可以选择一个

最靠近它的，而且有最小标准差的整数作为模糊度值，然后确定其

偏差，并重复这种调整得到另一个模糊度。在短基线上进行双差处

理时，这种方法是相当成功的。影响这种方法模糊度分辨率的主要

因素是电离层折射。

    2.双频相位方法

    利用L:和L:双频相位测量数据，可使模糊度分辨率明显改

变。由于有各种可能的线性相位组合存在，双频相位方法有许多优

点。宽带技术就是其中之一。宽带信号的频率All =人;一人:=

347. 82 MHz，对应的波长是Aw = 86. 2 cm，与原始的波长19. 0 cm
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和24.4 cm相比有明显的增加。由于宽带波长增加了模糊度间隔，

这使得模糊度分辨更容易。

    3.双频相位和码伪距组合方法

    采用宽带技术时电离层的影响随基线长度的增加而变得更为

严重，对此可以通过把相位和码测量相结合加以克服。基本思路是

利用在两个频率上测得的码伪距(单位化为周期数)和载波相位，

先在对应的载波和码相位之间进行差分，消除了几何距离和钟误

差项，对该结果再次差分，就产生了宽带信号和宽带模糊度。所得

结果可用来确定每一时刻每个观测点的宽带模糊度，且与基线长

度和电离层影响无关，但仍受多路径的影响，因为多路径对相位测

量和码伪距测量的作用是不同的，通常可达几个周期。

    载波相位和码伪距组合的方式有多种，只要能消去主要误差、

解出模糊度。高动态环境下模糊度求解仍是困难的，目前关于这方

面的研究还在进行。

2. 6 宽域差分GPS

2.6.1 引 言

    差分GPS是一种能在局部区域改善导航精度的方法。随着用

户和参考站距离的增加，距离的相关性减小，于是精度下降。引起

这种误差增加的原因是星历误差、电离层时间滞后误差、对流层误

差。当用户距参考站较远时，星历误差在用户一卫星视线上的投影

与在参考站一卫星视线上的投影不再相同，其残差(即星历误差的

上述两个投影之差)最大可达该星历误差的D/R倍。这里，D是用

户到参考站距离，R是卫星到用户距离。当然，上述两条视线所经

过的电离层是不同的，因而有了电离层残差，对流层有类似的情

况，但影响较小。
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    当用户与参考站相距超过100 km时，一个单独的距离修正不

能精确地实现GPS的差分功效。事实上，如果要在美国全部提供

标 准站，差分 GPS辅 助，需要几百个地面站。宽域差分

GPS (WADGPS)将能解决这一问题.FAA已规划在国家空域系

统实施 WADGPS，因而专家们提出了各种WADGPS技术的

建议 。

2.6.2  WADGPS的结构和分类

    普通的DGPS是计算每个卫星的标量距离误差修正量，而

WADGPS能够提供向量的误差修正量，它包括每个卫星的三维星

历误差加上电离层时间滞后参数。WADGPS的修正精度在它覆盖

的区域内基本保持常数。

    WADGPS网包括了至少一个主站，一些监控站和通信链。每

个监控站装备一个高质量的钟和一个能跟踪视野中所有卫星的高

质量GPS接收机，每个监控站进行GPS测量并送到主站，主站根

据监控站的已知位置及收集到的信息，计算GPS误差分量并以任

何方便的通信形式送给用户。该工作过程可简述如下:

    (1)各监控站在已知位置上收集所有可见卫星的伪距;

    (2)伪距和双频测量的电离层滞后送到主站;

    (3)主站计算误差修正向量;

    (4)误差修正向量送给用户;

    (5)用户把误差修正量用到它自己测量的伪距和电离层数据

上，以改善导航精度。

    WADGSP可以由主站的估计器来分类。因为它最主要应用在

航空，所以导航精度是我们最关心的。主站估计三维星历误差、卫

星钟差、监控站接收机钟差以及电离层时间滞后参数。监控站接收

机钟差不发射给用户。

    原则上讲，单频接收机可以通过测量电离层时间滞后对码信
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号和载波信号的分散影响来估计电离层时间滞后。由于电离层时

间滞后在伪距和在连续的载波相位中大小相等，符号相反，因而可

以用单频接收机估算电离层时间滞后。但是，单频技术还需进一步

研究。双频接收机可直接给出电离层时间滞后，因此可节约时间并

改善精度。下面介绍三种WADGPS算法。

    算法 I:监控站和用户都采用单频接收机，不直接提供电离

层的时间滞后测量。在该算法中，主站估计三维星历误差、卫星钟

差，利用一个大的滤波器和伪距测量估计电离层时滞参数。发射的

信息包括星历误差、卫星钟差及电离层参数。优点是成本低，缺点

是计算量大，精度差。

    算法 1:在监控站用双频接收机附加测量电离层时间滞后，

可以把算法I中使用的一个大的估计器分成两个小的估计器，电

离层估算和其它算法分别采用两个处理器。这里，用户仅需要单频

接收机，因为在双频接收机里，电离层时间滞后是分别测量的。与

算法I相比，算法 II的精度更高一些，计算量更小一些。发射给用

户的信息包括三维星历误差、卫星钟差以及电离层参数。原则上

讲，单频用户和双频用户都可利用这种误差修正量来改善精度‘

    算法 1:如果移动用户可以测量电离层滞后，主站就不需要

估算电离层参数，只要估算三维星历误差和卫星钟差。算法 1要

求在监控站放置一个双频接收机。由于不进行电离层参数估算，计

算量要小于算法 亚。如果用户电离层时间滞后的估算是精确的，

算法 皿将比其它两种算法精度高。

    WADGPS修正量可以转换成RTCM一104标准差分格式。钟

差(含SA)被观测到的变化具有3 min量级的时间常数，于是0. 1

一0. 2 Hz的更新率足以消除钟误差。星历误差变化的时间常数的

量级为0. 5一6 h,l一5 min的更新率足以消除星历误差。通常，总

电子含量在天顶的变化是很慢的((6 - 12 h量级)，但电离层的闪

烁现象，即电离层在小区域的突变将使电离层误差的估算变得困
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难。表2一17是WADGPS修正信号的内容。

              表2一17  WADGPS修正信号内容

信 号 内 容 更新率

SV识别码

时标(GPS时)

SV钟偏

SV位置误差(在WGS一84系)

电离层参数

PRN

发射的时间

偏差

偏差率

x.Y,z分量

8个参数

5~ 10s

5~ 10s

1~ 5 min

2~ 5 min

    用户采用WADGPS能获得的导航精度列于表2-18.SA误差

包括在卫星钟差中，因为它的一部分是由卫星钟抖动引起的。按时

间 10次测量求平均，可以减小接收机噪声。多路径效应可以通过

用连续的载波相位信息平滑码伪距来减小。

              表2一18  WADGPS误差统计

误 差 源 误差统计/m

星历误差

星钟偏差(含SA)

电离层时间滞后

对流层时间滞后

接收机噪声(10次测量均值)

多路径影响(载波相位平滑)

用户等效距离误差(均方根)

导航精度(HDOP二1.5，均方根)

0.4

0.2

0.5

0.3

0.2

0.1

0.77

1.2
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2.6.3 主站误差模型

    WADGPS的关键是主站误差修正向量的公式和计算。修正.量

由三维星历误差、一个或多个监控站视野中所有GPS卫星的钟偏

加 8个电离层时滞参数组成。这些参数根据监控站收集的信息、估

算。除此之外，主站还必须估算每个监控站相对一个参考的偏差:。

    1.电离层时滞模型

    在2.4.4，我们曾列出了GPs 使用的Klobuchar电离层模型，

见式((2-16)，这里仍以此为基础。主站的任务是产生8个参数「ao,

a� a2, a3 l月。，月，，月:，月3]，使式(2-16)的结果在WADGPS网的

覆盖范围内得到最好的电离层估计。

    对卫星，= 1, "" , m，监控站J=1,⋯，n，收集电离层时滞

T,(zj)，简写为戳，，有测量方程

                            d二 T (I)+ v                (2一;35)

式中 a=}试I⋯ 试。 二 试， 二 试.]T;

      d,,— 表示用双频技术测量的由第艺站到第j星的电离层

              时滞 ;

      I=「a。a、aZa3i了。 (J，     /}Ca,    al    a2    a3    / f}0     NY     N2    J/}'}3] T;

      T (I)=CTj 1 (I) ⋯ T In (I) 二 T,n, (I)

                  T,nn (I)]T;

      石— 一测量噪声向量。

    式((2一35)的线性化形式为

                          8d= H ·8T十 v               (2一;36)

这里，了=了。-}- 87，分别表示标称值和增量

                          8d= d一 T (lo)

                    H二aT /al I:一了。

    用非线性静态估计技术可以解决电离层参数对监控站所收集
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到的数据的拟合问题。定义状态向量x和测量向量牙，即

x= I

z二 d

求解算法如下:

    (1)给x一个估值;

    (2)求T (x)和H;

    (3) p=(M-'+HTV-'H)一1;

    (4) aJ/ax=M-' (x一x)一H TV一‘[z一T(x)]=GR;
    (5)如果}GR I毛E，令厉- x，停止，否则x=乙

    (6)令二=(x一p·GR);

    (7)转向(2)0

    2.星历误差与星钟误差

    GPS卫星广播的导航信息提供了一种计算卫星在WGS一84

坐标系中位置的方法。采用“逆GPS”方法，可通过监控站网来估

算星历误差:用4个或更多的监控站观测同一颗卫星，可以解出卫

星的准确位置和卫星钟差，就像通过4颗卫星解 1个用户位置一

样。如果观测量的个数多于未知量个数，观测方程是所谓“过确定”

的，定解条件是使测量残差的平方和最小。如果观测量个数少于未

知数，解是“欠确定”的，由最优估计使牙= HT (HHT)一呀的双模

(Two-Norm)最小来定。在这种情况，星历误差和钟差的修正是不

精确的，但用户的定位仍是精确的，因为误差修正向量到卫星视线

上的投影是重要的。

2.6.4 计算机仿真

    用算法 II说明计算机仿真过程，仿真程序由4个模块组成:

GPS卫星模块、监控站模块、主站模块、用户模块。图 2-8为

WADGPS计算机仿真框图，表2一19为模型的误差指标。
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图 2一8  WADGPS计算机仿真框图

表2一19 仿真模型误差指标

误 差 源 误差模型
时间

常数

16 /IN
  ill

垦土
  】11

均方根
n1

三维星历误差

卫星钟偏

一阶马尔可夫过程

一阶马尔可夫过程

1 800 s

200 s

20

30 .
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续 表

误 差 源 误差模型
时间

常数

基少
  In

A达
  n1

均方根
n1

电离层时滞

对流层误差

监控站接收

机钟偏

用户接收机

钟偏

接收机噪声

多路径

Klobuchar模型加空
间正弦偏差和噪声

模型化为接收噪声

二阶马尔可夫过程‘

二阶马尔可夫过程2

白噪声

模型化为接收机噪声

6h 1.5   30

(天顶)(天顶 )

    注:(1) ho = 2. 0 X 10-22, h_1=4.0 X 10-26,h-:二1. 5 X 10-33

        (2) ho二9.4 X 10-20, h_1=1.8 X 10-19, h-2=3. 8 X 10̀21

    1. GPS卫星模块

    21颗GPS卫星星座，星历中考虑了一个误差向量(白噪声)，

卫星钟偏也考虑了白噪声。电离层滞后模型依据Klobuchar模型，

再根据观测，在电离层滞后中加上了幅值为5%的正弦函数和一

个白噪声。

    2.监控站模块

    该模块产生由监控站接收机观测到的伪距测量和电离层滞

后。监控站接收机钟偏相对于GPS时的模型由一个白噪声输人到

一个二阶马尔可夫过程，参数ho, h-1, h-:基于典型的枷钟，接收

机噪声被假定为具有零均值、0. 2 m标准差的白噪声，这个数据是

根据1s间隔,10个测量量的平均而来，仿真中假设了15个监控

站，覆盖了美国本土及阿拉斯加、夏威夷。

    3.主站模块

    该模块收集从监控站模块来的数据并完成电离层误差和星历
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误差的估算。

    4.用户模块

    该模块模拟用户接收机的工作，用户钟差被假定是一个白噪

声输入到一个二阶马尔可夫过程，参数ho, h-1+ h-:是基于一个

典型的石英钟标准。接收机噪声设为零均值、0. 2 m标准差的白噪

声，也是由is间隔的10个测量平均而来。

    表2-20列出了仿真结果。其中最大值和均方根值都是指美国

大陆。仿真采用了非线性静态估计(NSE)技术。

表2一20 定位误差

类 别
垂向

最大

垂向

均方根

水平

最大

水平

均方根

单位定位，均方根

WADGPS，均方根

93.1

  1.9

82.1

  1.5

45.4

  1.5

42.3

  1.1

WADGPS误差 /单独定位误差 2.6% 1.90o 3.0% 2.15/0

WADGPS定位误差最大值 9.1 6.3 6.0 3.6

2.6.5 一种军用WADGPS的概念〔iol

    WADGPS用于军事上要受到一些限制。在民用方面，用户离

监控站不超过300 n mile，而在战场环境下就难以保证了。另一个

限制是军用上需要一个连续的数据链，以1 Hz的更新率发送修正

信息来消除SA的钟抖动影响。另外，军事用户需要双频接收机补

偿卫星钟和星历飘移。因此，军用WADGPS的基本要求是无需在

战区附加监控站和数据链就能提供DGPS精度。为此要具备如下

主要功能:

    (1)监控站网。为了覆盖较大的战区(例如1 000 n mile或更
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远)，需要建立监控站网，它由一个监控站群、数据链及一个集中式

滤波器组成，这里的数据链指诸监控站到主站之间的联系。

    (2)修正量数据链,1993年，SRI公司向GPS联合工作组提出

建议，利用GPS卫星导航电码的第4子帧的空余页作为差分修正

数据链，后来这个想法被实现，即在每个卫星中装人了“期望距离

偏差，"(ERD,Expected Range Deviations)向用户发布。在精确制

导炸药(PGM)系统中，携带GPS制导炸药的飞机平台用嵌人式

GPS接收机从所有可见星读取导航信息，并在武器发射前把修正

信号传递给它，同时被传递的还有目标坐标。如果卫星广播的信号

不够精确，可考虑采用另外的数据链。

    (3)授权的GPS接收机。GPS接收机经小的改型，就可用

DGPS修正量改善其精度。一旦空间信号误差被减小后，用户接收

机有关的误差源将变为主要的。为了获得最高精度，可直接利用民

用用户的某些技术，多路径可被避免、测量、校正或载波平滑，卫星

选择算法中可考虑误差源的变化并能向用户提供更为灵活的选择

余地，采用具有亚米级精度的导航滤波器。

    (4)寻的与制图。精确的目标坐标或地图信息对许多GPS应

用是必要的，包括无寻的头的PGM, DGPS监控站网本身可用作

寻的辅助手段，它可实时地提供精确的卫星钟修正和星历修正，这

些修正量可用来在一幅图像内建立控制点。
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    在 1990-1991年海湾战争期间，GPS作为美国海陆空三军

主要导航手段，其作用为世人瞩.H。随着当代数字电子技术的迅速

发展，体积小、价格低的集成电路块和元器件的出现，使GPS的应

用范围已扩展到引导武器(炸弹、炮弹和导弹)的投放。但是，GPS

并非十全十美。非自主、在电子战环境中易受干扰、卫星在有些地

方受遮挡而影响定位或丢失信号，以及定位精度受选择可用性

<SA)和电子欺骗等影响是它的主要缺点。因而在许多应用场合，

GPS需要与其它导航系统，特别是与INS配合使用，互相取长补

短，构成组合导航系统，以便在高动态情况下，实时获取高可靠性

的、高精度的六自由度导航解。

    INS是一种自主式导航设备，它基于加速度的二次积分进行

航程推算。三个正交安装的加速度计用来测量载体的加速度，三个

正交安装的陀螺仪用来测量载体的角速度或角位置。后者提供的

信息用来稳定基准导航坐标系。这个坐标系可以是平台式惯导的

物理机电平台，也可以是捷联式惯导的数学平台。在给定初始条件

和初始对准之后，根据惯性器件(陀螺仪和加速度计)的测量值，

INS可以以很高的数据率(50 Hz)实时输出载体的位置、速度和姿

态等导航参数。INS的缺点是其导航参数误差会随时间积累增大，

长时间工作时往往不能满足导航精度要求。在组合导航系统中，利

用卡尔曼滤波器估计各个导航系统的误差状态并进行校正，可显

著提高组合系统的导航精度，增强其可靠性。组合导航系统已成为

现代飞行器导航设备的一个主要发展方向。



第3章 组合导航系统

    GPS/INS组合导航系统和地形辅助导航系统(TAN, Ter-

rain Aided Navigation System)是近年来受到广泛重视并已成功

使用的组合导航系统。二者正常工作时精度都相当高，但若单独使

用都有一些难以克服的缺点。例如，在低高度，特别是在丘陵地带

和山区，GPS由于观察到的导航卫星少而难以达到完善的星座几

何配置，其导航精度将明显降低，而此时TAN正处于最佳状态。

TAN需要事先由大地测量或卫星测绘的精确地图，而且在平坦地

形和海面上空，几乎失去定位能力。

    90年代以来，军用飞机无论是执行空一空任务还是执行空一地

任务，对导航系统的性能要求都在不断加重，如威胁回避(TA)和

任务优化、地形跟踪/地形回避(TF/TA )、合成孔径雷达((SAR,

Synthetic Aperture Radar)的运动补偿/瞄准、武器投放点的信息、

发动机控制、座舱显示及天线和光学传感器的稳定、自动进场着

陆、传递对准⋯⋯均需要导航系统提供实时的高精度导航信息。现

代航空电子系统对导航系统的性能要求，概括起来就是:高精度、

高可靠性和可用性、高度的自主和高动态性能及高抗干扰性能。这

样任何一种单一的导航系统或两两导航传感器组合的导航系统，

从性能、成本上考虑都难以胜任。因此，利用机载的各种导航传感

器(这里传感器被理解为具有独立的硬件和一定导航功能的系

统)，采用先进的传感器数据融合、滤波技术和智能化技术，构成以

惯性为基础的“‘质性/多传感器导航系统(I/MNS, Inertial/Mulii-

sensor Navigation System)是满足现代航空电子系统全部战术技
术要求的主要发展趋势。现代航空电子系统中的主要导航传感器

有GPS,INS ,TAN，多模式雷达，罗兰一C和大气数据系统等。下

面先介绍多传感器组合导航系统的设计理论，然后分别研究

GPS/INS组合导航系统，GPS/INS/SAR组合导航与目标识别系

统、GPS/INS/T兰一C组合导航系统及GPS/INS/TAN组合导

航系统的基本组成及设计原理 。
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3. 1 多传感器导航系统的设计理论

3.1.1 卡尔曼滤波方程

    卡尔曼滤波是一种最优估计技术。在工程技术问题中，为了了

解工程对象(滤波中称为系统)的各个物理量(滤波中称为状态，经

常是随机状态)的数值，或为了达到对工程对象进行控制的目的，

必须利用测量手段对系统的各个状态进行测量。但是，量测值可能

仅反映系统的部分状态或是部分状态的线性组合，且量测值中有

随机误差(常称为量测噪声)，最优估计能将仅与部分状态有关的

量测值进行数据处理，得出从某种统计意义上讲估计误差最小的

更多状态的估值。

    虽然工程对象一般都是连续系统，但卡尔曼滤波器常用离散

化模型来描述系统。现在来讨论一般的离散随机线性系统的最小

方差递推滤波估计方法。假设给定系统

                Xk=wk.k-lXk-I+rk-IWk-I 、 (3一1)

                          Z*二 HkXl+ Vk                                (3一2)

式中 Xk—       t*时刻(以下简记为k时刻)的n维状态向量;

        Zk—       k时刻的m维量测向量;

    Ok.k-1—       k一1到k时刻的n X n阶状态转移矩阵;

        Hk—       k时刻的m X n阶量测矩阵;

      W*一，— k一1时刻加在系统上的r维随机干扰向量，通常

                把它叫做系统噪声;

      爪-1- nXr阶系统噪声矩阵，它表征由k一1到k时刻的

                各个系统噪声分别影响k时刻各个状态的程度;

      Vk—      k时刻的m维量测噪声。

    按卡尔曼滤波要求 ，假设 {Wk}和{Vk}是互不相关的零均值的
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高斯(正态)随机序列，且有

                    E{W,W丁}=Qk'3kj

                    E{V,V歹}=RkUk,

式中，Qk和R*分别为系统噪声和量测噪声的方差矩阵，在卡尔曼

滤波中要求它们分别是已知值的非负定阵和正定阵，并且

k= J

k半 j

1
1

C
︶

 
 
一-

 
 
占

初始状态的一阶、二阶统计特性取为

                E {X0}=mxo; var { Xo}=Cxo

式中，var{"}为对{·}求芳差的符号，卡尔曼滤波要求MX。和Cx0

为已知量，且要求X。与{W*}及币Vk}都互不相关。

    所谓滤波估计，指的是根据过去的所有测量值来估计当前时

刻的状态向量值。现在的问题是给定量测数据{Z,, j = if 2,⋯，

k}之后，求状态向量X*在某种意义下的最优滤波估计，记作Xk/k o
如果X k1*使得

              E{[X*一戈*/走,TXk/kJ [Xk一Xk/kI}

达到最小，那么戈**叫做X*的最小方差估计。记Xklk = X*一戈。/*
为估计误差，Pk*一E{仁X*一戈k/k ][X*一才k/k] T}为估计误差的协

方差矩阵(亦称估计均方误差阵)。如果E { Xk/k) = E JO)，则称
Xk1k为X、的无偏估计。如果Xk/*是Zl, Z2,⋯，Z*的线性函数，!}1J

Xk/*就叫做X*的线性估计。下面所要讨论的就是在给定量测数据

{Z,, 1 = 1, 2,⋯，k)后寻求状态向量X*的最小方差线性无偏滤

波估计Xk/k o
    假定给了量测数据{Z,, 1 = 1, 2, ..., k一1)之后，已经找到

了状态向量Xk-、的一个最小方差线性无偏滤波估计Xk-1/k-1，但
是在t*时刻还没有获得新的量测数据，那么根据已有的量测数据

我们对于t*时刻的状态向量X*能够做什么样的预测呢?观察方程

式((3一1)可以发现，由于随机干扰向量Wk-1是一个不能预测的随
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机向量，自然只能用

                    xk/k-1=mk.*一1Xk-1/*一1               (3一3)

作为对系统状态向量x*的一个预测估计，当xk-1/*一，是状态向量

x*一，的最小方差滤波估计时，才、*_，就是状态向量x*的最小方差

预测估计。按照这种推断，通过方程式((3-2)可以预计在t*时刻可

能量测到的信息Z*的预测值为

                        Zk/*一1=Hkxk/、一， (3一4)

然而，如果在t*时刻我们实际量测到的值为Zk，显然与按照方程式

(3一4)推测的值有误差，这个误差是

                        Z*一Hkxkl*一1

称为量测残差。造成这个量测残差的原因，一是对状态向量x*的

预测有误差，二是t*时刻的量测本身有误差。因此，为了获得状态

向量x*的滤波估计戈k/k，我们自然会想到用量测残差去修正x*的

预测估计才、卜，。在线性估计范围内，通常总是采用加权的办法来
做修正，于是xk的滤波估计可表示为

            xk/k=1k/*一:+Kk[Z*一Hkxk/k-1] (3一5)

式中，Kk是一个nXm阶待定的滤波增益矩阵。方程式(3-5)叫做

线性递推滤波方程，式((3-3)叫做线性预测方程。剩下的问题是根

据最小化判据确定增益矩阵Kko

    由方程式(3一1) - (3一5)得出

    x*一xk/k=[，一‘kHk]mk.k-1 [Xk-，一X*一1/*一，〕+

                [I一KkHk]I k-1Wk-，一KkVk                     (3一6)

    由假设可以推知，Wk-;和Xk-1一Xk-1/k-1是相互独立的，V*和

Xk-，一X k-1 Jk-，也是相互独立的。令Pk.k = E { [X*一X k/k ] [X*一

Xk/k]T) fpk.*一，一E{仁X*一X kJ*一，][X*一X kJk-1 ]T，对式(3一6)两
边取协方差运算可以导出

    pk.k二〔，一KkHkI[C)k*一1p*一，，;一lmTk.*一1+ k-1Q*一1几 1] X
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          仁I一KkHk ]T+K,R,Kk                      (3一7)

类似地 ，也可得

          Pk.k-I=wk.k-IP*一:.k一，口T.k--l   k,k-I+I k-1Q*一1r-1    (3一8)

于是，把Pk,k- l代人关于Pk.*的公式中可推得

    Pk,k=[I一KkHk ]Pk.*一I [I一KkHk ]T+KkR,Kk      (3一9)

    选择增益矩阵K*的判据是使误差协方差阵Pk.*的对角元素

的加权标量和为最小。因此，选性能指标函数

    Jk=E}[X*一}kkjk JT[X*一1klkl}一E [XTk,]k              0一10)

或

                            Jk=:trek*

这等价于使估计误差向量的长度为最短。为了求使J*最小的Kk

值，必须取J*对K*的偏导数，并使它等于零。利用A,B(B为对称

矩阵)两个矩阵乘积的迹的偏导数关系式

晶[tr (ABA'，〕一2AB
由方程式((3一9)和(3一10)可得

            一2仁I一KkHk]Pk,k-1Hk+2KkRk=0

解出

              Kk=Pk*一IHT1Hk仁H,P,,*一IHT1Hk+Rk]一‘ (3一11)

当trek,*达到最小时，由式((3-11)确定的增益矩阵K*是最优增益

矩阵。这时由方程(3-5)得到的状态向量X*的估计戈k/*就是最小
方差线性滤波估计。为了保证这个估计的无偏性，取

                      XO/o=E{Xo}=mxo

    Po。=P,={[X。一mxo ][X。一MXJT=var { X,)=Cxo

于是归纳以上的讨论可以得到离散卡尔曼滤波方程(或最小方差

线性递推滤波方程)为



GPS在飞行器定位导航中的应用

Xk/*一1=wk.、一IX*一1*一，

Xk/k=Xk/*一1+Kk[Z*一HkX k/*一11

Kk=Pk*一IHk [HkPk.*一，HT+Rk]一’

Pk*一1一。k*一IPk-1.*一lmTk.*一，十 k-,Q*一:尺1

Pk,k=[I一KkHkI Ph.*一;[I一KkHk ] T+KkR,Kk

或 Pk.k=[I一KkHk]Pk,k-1

(3一12)

    图3一1表示第k步的估计过程，可以看出，从Xk-1/k-1到Xk1k

的计算是一个递推循环过程，这个过程得到的X k/*是滤波器的主
要输出量。从Pk.*一，到Pk.*的计算是另一个递推循环过程，它主要

为计算戈k/*提供Kk，但这个过程中的Pk.k除了为计算下一步的
K*十1用之外，还是滤波器估计性能好坏的主要表征。将Pk*阵的对

角线各元素求平方根，就是各个状态估值的误差均方差，其数值就

是在统计意义上衡量估计精度的直接依据。

图 3一1 离散卡尔曼滤波方程计算流程图

    对非线性系统，例如连续和离散系统以及它们的量测向量，有

以下模型:



第 3章 组合导航系统

X (t)=f [X (t) ,t]+G(t)W(t)

Z (t)=h[X (t) ,t]一朴V (t)
(3一13)

(3一14)

式中

        Xk+l=f[X,,k]+rkwk

        Zk+I=h[Xk+I ,k+1]+Vk+l

厂[-]- n维非线性向量函数;

h["]—  m维非线性向量函数。

    对非线性系统状态进行卡尔曼滤波估计时，最简单的方法是

先采取适当的线性化处理，然后按线性方程进行估计。广义卡尔曼

滤波是常用的一种线性化滤波方法，它是围绕估值将系统方程和

量测方程进行线性化的。非线性离散系统广义卡尔曼滤波方程为

Xkl*一I=f [Xk-, , k一1]+X，一I/*一，

X*二Xkl*一，+Kk[Zk一h (X ki*一，,k)]
Pk.*一:=mk ,、一IP*一I mTk.*一;+Ik一IQ*一Ilk  I

Kk=Pk.*一1Hk [HkPk,k-1Hk+Rk]一’

P、二仁I一Kk]Pk,、一，“

      [I一KkHk]Pk.*一，[I一KkHk ]T+KkRkKT

(3一15)

初始条件取为Xo = E { Xo } = mxo, Po = E { [X。一mxo〕 [X。一

-"J,}=Cxo。

    组合卡尔曼滤波器是组合导航系统的核心。用卡尔曼滤波器

进行估计的主要对象通常是某一种导航系统(经常采用INS)输出

的导航参数(例如经纬度.1,T和地速vNfvwgvz)的误差。滤波器设

计中把它作为滤波器主要状态，利用状态估值去对原系统进行校

正。按对系统校正方式的不同，卡尔曼滤器有开环校正即输出校正

和闭环校正即反馈校正之分。

    开环卡尔曼滤波器的状态方程中没有控制项。组合卡尔曼滤

波器将INS和其它导航系统各自计算的某些导航参数(分别用X,
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和XN表示)进行比较，其差值就包含了INS某些导航参数误差

OX，和其它导航系统的误差△X�,，即

        X，一 XN= (X + OX,)一 (X+ AX,)=

                    OX，一 △X、 (3一16)

滤波器将这种差值作为量测值，经过滤波计算，得到滤波器状态

(也即包括△X，和△X,,在内的各种误差状态)的估值。

    所谓输出校正，就是用导航参数误差的估值△X去校正系统

输出的导航参数，得到组合导航系统的导航参数估值X(见图
3一2(a))，即

                          X =X,一 △X,                 (3一17)

INS

卡尔曼滤波器

它导航系统

一一al-
XN

                    (b)

图3一2 输出校正和反馈校正的滤波示意图
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定义X的估计误差X为

X= X一 X

则

        X=X一(X，一△X,)=X一(X+AX,)+AyY,

          =AX，一△X, o一△X,                     (3一18)

即组合导航系统的导航参数戈的误差戈就是INS导航参数误差估
值△戈，的估计误差△戈，。开环卡尔曼滤波方程为式(3一12)0

    闭环卡尔曼滤波是状态方程中带有控制项(uk)。离散系统状

态方程和量测方程为

Xk= 0k .*一1Xk-1+ Bk.*一,U*一l+ I k-1W、一1 (3一19)

Zk二 H,X,+ Vk (3一20)

    采用反馈校正的卡尔曼滤波是将INS导航参数误差△X，的估

值△戈，反馈到INS内，在力学编排计算方程中校正计算的速度值
和经纬度值，并给惯导平台施矩以校正掉平台误差角。因此，经过

反馈校正后，INS输出的导航参数就是组合导航系统的输出。反馈

校正的滤波器示意图见图3一2(b).

    从形式上看，输出校正仅校正系统的输出量，而反馈校正则校

正系统内部的状态，但可以证明，利用输出校正的组合导航系统输

出量X和利用反馈校正的组合导航系统输出量X，具有同样的精

度。从这一点讲，两种校正方法的性质是一样的。但是，输出校正的

滤波器所估计的状态是未经校正的导航参数误差△X,，而反馈校

正的滤波器所估计的状态是经过校正的导航参数误差。前者数值

大，后者数值小，而状态方程都是经过一阶近似的线性方程，状态

的数值越小，则近似的准确性越高。因此，利用反馈校正的系统状

态方程更能接近真实地反映系统误差状态的动态过程。

    既然两种校正的效果是一样的，则前面讨论输出校正时得到

的估计误差关系式(0一18)对两种校正方法就都能适用。对所述组



GPS在飞行器定位导航中的应用

合滤波来讲，不论采用哪种校正方法，校正后系统导航参数估值X

的估计误差X就是导航参数误差估值△X，的估计误差△X,，而滤

波器中的P*就是这种估计误差△X，的均方值(阵)，因而可以得到
以下结论:滤波器计算得到的误差状态估计均方误差阵Pk，就是

利用误差状态的估值去校正系统状态后的状态误差X的均方阵。
    闭环卡尔曼滤波方程为

Xk/*一:二Ok.k一,X*一1/*一1+Bk*一,U*一，

戈*/*二Xklk一，+Kk[Z*一HkXkl*一，〕

Kk=Pk*一，HT [Hkpk.*一IHT,Hk+Rk]一’

Pk.k-，二。**_1P*一、.*一、。Tmk.k-1+I k-1Q*一:I k-1

Pk.k=[I一KkHk]Pk*一1

(3一21)

    闭环卡尔曼滤波方程在预测估计中多了一项控制项，其它方

程和开环卡尔曼滤波方程形式相同。

    在复杂系统中，通常有多个位置分散的导航传感器，采用经典

的集中式处理的卡尔曼滤波技术，以最优方式实现时，对运算速

度、通信能力、存储容量都提出了苛刻要求，不仅难以实现最优，有

时甚至还是发散的，且对实现系统的容错设计极为不便。因此，70

年代以来出现了分散滤波的设计思想。随着并行处理技术的出现，

强调系统具有容错能力，使得分散滤波成为大系统理论的一个重

要研究方向。I/MNS是具有高精度、高度容错性能的导航系统，采

用经典的集中处理的卡尔曼滤波器难以开发出它的潜力。分级分

散卡尔曼滤波最适合于I/MNS设计，它包含两级数据处理过程，

由相互独立的几个局部滤波器组成第一级，每个局部滤波器只基

于自身传感器获得的量测数据做出自己的局部状态估计，然后由

第二级滤波器— 主滤波器对各个局部状态估计进行融合，得出

最优的全局状态估计。
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    3.1.2惯性/多传感器导航系统的联合卡尔曼滤波算法[4,6,6]

    1987年N. A. Carlson对G. J. Bierman的分散滤波方法进

行了实质性的改进，提出了一种新的并行、分散处理的联合滤波算

法(Federated Kalman Filter)。图3一3是I/MNS的联合滤波的一

般结构框图。它使用信息分享原理，在信息分享策略、主滤波器融

合信息的反馈、子/主滤波器周期的选择等方面，均可动态地采用

多种不同的方式，因此，联合滤波器实际上包含了一族分散滤波

算法 。

                图 3一3 采用 Carlson联合滤波器的 I/MNS

    完整的I/MNS的误差动力学方程，一般可用线性、时变的状

态方程来描述

                  X (t)= F(t)X (t)十 G(t)W(t)         (3一22)

其离散形式

                    Xk= wk*一，X*一，+ Wk-1 (3一23)

式中，X*为I/MNS建模的误差状态，包括基准传感器INS的位置

误差、速度误差、平台姿态角误差、陀螺仪和加速度计的误差状态

以及其它导航传感器的误差状态，Wk-1是系统噪声，Qk-1为其方
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差阵。

    由第i个独立的导航传感器的输出与INS的输出相比较，获

得的量测为

                        Zik= H,,X*十 V,k                     (3一24)

式中，V,*为第i个导航传感器的量测噪声，风*为其方差。

    常规的单个集中式处理的卡尔曼滤波器，在k时刻将从n个

导航传感器获得的所有量测信息

                  Zk=[Z孔 2TZ2k⋯ Z轰   I kT                    (3一25)

以一步处理的方式，作出整个系统状态的最优估计。此处，把方程

式((3一12)改写为下列两组方程，即

    预测 :

        戈*(一)

          Pk(一)

量测更新 :

        Xk(+)
          Kk=

          Pk(+)

一。k,k-1Xk-1(+)_ 工
=。*，*一1 Pk一1(+)Ok,*一1+Q*一1i

(3一26)

一Xk(-)生Kk[Zk - Hk1(-)J)
Pk(二·H k LHkPk(-)Hk+Rk」一‘{ (3一27)
= Ll一 KkHlIPk(一) J

这里，(一)和(十)表示更新前后的状态估计值。

                H*二[H T1k   H鑫 · H T IT.k

                  Rk=drag [R,⋯ R�]

    联合卡尔曼滤波采用两级数据处理方法。在第一级，为每个导

航传感器设计专门的局部INS/导航传感器的卡尔曼滤波器。第i

个子系统的状态方程和量测方程为

                X,k=me (k,k-1)Xr(k-1)+W,(k-1)         (3一28)

                          Z,k= H,kX,k+ V,k (3一29)

式中，龙，为子系统i的状态变量，它包括INS的基本状态，记为公

共系统状态Xn，加上局部传感器i的误差状态X,，即
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(3一30)
X

X

尸
!
!
|
|
﹂

 
 
一一

 
 
X

w，(走一1)是子系统2的系统噪声，其方差阵为Ql c*一，� V,*是局部传感

器t的量测噪声，其方差阵为风*。局部INS/导航传感器的卡尔曼

滤波器，采用前述标准的卡尔曼滤波方程。各子滤波器将它自己作

出的局部状态估计X,(取公共状态)及其估计误差协方差阵P，送

人联合滤波器信息处理的第二级— 主滤波器，按信息分享原理

进行融合，以形成全局最优的状态估计。与子滤波器相比，主滤波

器的状态向量更复杂一些，它可能包含基准系统((INS)所专有的

某些偏置误差。主滤波器把各子滤波器的独立的输出作为量测，连

续地更新全局状态向量。主滤波器作出的状态估计为Xm，相应的
方差阵为氏oxm与X，的关系为

                              X,= M,X}

    设融合后的全局解用估计误差协方差阵马和状态向量戈，表
示，第1个子滤波器的解为P，和戈，，主滤波器的解为P，和戈，。下标
z = 1,""",n代表子滤波器，下标m代表主滤波器。用信息这个术卜语

来表示滤波器的解。如果子滤波器的解和主滤波器的解在统计上

相互独立，它们可用下列相加的信息算法进行最佳融合，式中协方

差阵P-1称为信息矩阵，即

                p f=p +⋯+P-1+p 一31)

          Pf 1k，二pl-,1,+⋯+P -'In+P.-'i.    0一'32)
    这个算法的物理意义是很明显的。若才，的估计精度差，即P,

大，那么它在全局估计中的贡献P;呀，就比较小。
    联合滤波算法的关键是构造各子滤波器与主滤波器的解，‘以

使它们在任何时刻都能按上述简单算法进行融合或再融合。特别

是这种算法结构不需要保持子滤波器 /子滤波器或子滤波器/主

滤波器之间的交叉协方差，完成这个计算的步骤就反映出信息分

享方法的本质 。
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⋯ ,n

首先，假定我们已得到全局解P/Jf，把这个解分给r = 1,2,

个子滤波器和主滤波器m，使它们各分享总信息的13和13,11,

、
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(3一33)

根据信息守恒原理，信息分享因子民之和等于1，即

戊，+艺a,一 (3一34)

    显然，这些子滤波器与主滤波器之解可按方程式(3一31)和((3

一32)进行再融合，以求得正确的全局解P�X, a

    其次，考察离散时间传播过程(预测过程)。这个过程可通过独

立的、各子滤波器和主滤波的并行操作来实现。假定公共系统噪声

信息也和公共状态信息一样被分享，即
、|

卜
.
1

              Qf'=

              Q, '=

对每个J = 1,""",n, m

协方差传播方程式中

                  P;

                戈{
    现在假设滤波器J

QI’十

Q万‘月，

滤波器

⋯ 十Qn〕十Q,;'

或 Q,=Qfg;
(3一35)

,Q，都用于从时间t到时间t'的标准

=Q),P,m歹
=m,X,

(3一36)

、
|

卜
1

T

j
GQG十

的矩阵(P,,G，等于全局滤波器值口、和Gro

这样，如果P,,X，值在初始时已按方程式(3一33)得到，并且Q，值

按方程式(3一35)求得，则经时间传播后的到，月可再次按简单融

合算法式((3一31)和(3一32)相加以产生正确的全局解PIX ，即

P;一’一艺[O,PrR; 'mT+G少Q，月;tG   TG}QtR; G,]一’一﹃艺
月
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          [ }}, 9, 1 E(P,P,O-f'+G fQfGTf〕一‘一P} '   (3一37)
                                  I二1

    最后考察量测更新过程。每个子滤波器i从其所专有的第i个

导航传感器输人离散量测值Z,。量测信息按下列方式加给子滤波

器之，式中Rr’是第之个传感器的量测信息矩阵，即

P =pr 1+HTR-1H,

P澎X,、二p- 1戈，+H万R; ' Z,
(3一38「)

此处下标i十表示第i个子滤波器加人量测值之后。仍然用融合算

法式((3一31)和((3一32)对上述结果进行融合，以得到正确的全局

解，这个解就像是由单个集中式卡尔曼滤波器处理所有之=1，一，

n个传感器的量测所得到的解一样，即

P +艺[P1 -'+HTR, 1H,〕一

            Pf'+艺HTRl 'H，一Pf+           (3一39)

类似地，可得到融合后的状态向量if，即

      P.-'X}+艺[P} 'X，-}- HTR' ' Zj一

          Pf'Xf+习HTR; 'Z:一Pf+if,          (3一40)

    由方程式((3一33)一 ((3-40)可以证明，联合滤波器的解和单

个集中式卡尔曼滤波器的解一样。因此，如果满足条件:① 信息分

享因子之和为l;② 主滤波器融合周期等于子滤波器更新周期，即

所有子滤波器的输出在下一拍更新之前都应当被融合;③全局解

应 当以和融合速率相同的速率被分割并反馈给主子滤波器，则联

合滤波器的解也是全局最优的。

    实际上，子滤波器经常仅包含某些公共的INS状态和它自身

专有的传感器偏置。因此，矩阵P,,o，和Q，仅包含全矩阵P，的一部

分。在这种情况下，假定满足方程式((3一31)和(<3一32)，信息分享
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因子戏仅相应地适用于公共INS状态，因为只是这些状态为子滤

波器与主滤波器所共用。

    工程应用中，有时为了获得更好的容错性能和更有效地降低

计算、通信负荷，有意不满足上述三个条件的某些要求。这种联合

滤波结构代表了一族次优的联合滤波算法。这些代表性次优方

法有以下几种方式:

    (1)无主滤波融合反馈的高度容错形式。在这种方式中，主滤

波器融合后的协方差和状态估计不再反馈回子滤波器，信息分享

只在滤波器初始化时进行。这种方式的优点是，出现故障的传感器

可方便地从主滤波器中剔除，而不用对其它子滤波器进行重调。这

样避免了子滤波器由于全局结果反馈可能带来的互相污染问题。

这种联合滤波方式以精度的略微降低为代价，换来了系统的高度

容错能力和计算负荷的大幅度下降。

    (2)低的主滤波器融合、反馈速率方式。在这种方式中，主滤

波器融合、反馈的速率大大低于最优工作方式所要求的速率。这样

做带来的好处是提高了系统检测时变故障的能力。每个子滤波器

在足够长的时间内独立地保持自己的滤波结果，使时变故障增大

到足够的程度，以便有利于检测出这些故障。

    (3)部分状态融合方式。如果全局状态向量维数很大，那么主

滤波器的融合算法式(3一31)和(3一32)中的矩阵求逆非常耗费

CPU时间。实际使用时可以仅对部分状态进行融合，如仅对位置、

速度误差状态进行融合。在满足精度要求的条件下，大大降低了计

算负荷。

    信息分享的不同策略，也包括了一族次优联合滤波器。具有代
表性的几种信息分享策略:

    (1)过程信息全部保留在子滤波器中;

    (2)过程信息分割在主/子滤波器中;

    (3)过程信息全部保留在主滤波器中。在这种方式中，子滤波
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器可采用低阶的INS及导航传感器误差模型，在两次子滤波器初

始化之间进行短期状态估计，执行数据压缩功能。主滤波器可采用

高阶模型，以较低的速率工作。

    3.1.3 惯性/多传感器导航系统的故障检测、隔离及系统重

          构(FDIR)[6.ii7

    以智能化为目标，采用联合滤波结构的I/MNS，其故障检侧、

隔离及系统重构(FDIR )，可以在三个层次上设计，以实现系统高

度而实时的容错能力。

    1.传感器层的FDIR

    INS在I/MNS中居于中心位置，如果INS失效则将对整个

I/MNS导致灾难性后果。因此一个针对INS的FDIR对整个系统

是很重要的。对平台一般至少应配置两套独立的平台式惯性测量

装置((IMU)。对捷联式INS，则可采用余度惯性器件斜置配置的

IMU，并在计算机、电源、内部数据总线等方面进行余度设计，采

用硬件冗余和解析冗余的方法来设计容错的INS。对捷联式INS

来说，由于惯性器件的斜置余度配置，个别惯性器件的失效，在

FDIR的支持下，仍可获得完整的高精度INS解。如果失效器件的

数量太多，不能得到完整的INS解时，FDIR可使INS退化为航姿

系统、方位陀螺或垂直陀螺，同时报告下一层的FDIR执行相应的

系统重构策略。对GPS接收机来说，可利用从视野内所有可见卫

星获得的量测信息来进行自身的FDIR，即完善性监测。余度惯性

器件配置的捷联IMU的FDIR与GPS接收机的完善性监测，可使

用同样的FDIR算法。总之，这一级的FDIR设计主要靠各导航传

感器的内部自检，依赖其本身的信息冗余或硬件冗余来实现。

    2.当地子滤波器层的 FDIR

    这个层次的FDIR主要目标是保护当地子滤波器不会被带有

故障的量测所污染，进而提高了主滤波器对故障的免疫力，可通过
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适当的量测残差或状态丫检验(Chi-Square Test)来设计这一层

的FDIR。子滤波器的丫检验的方法是，假定子滤波器在正常工作

条件下，歹(k)是一个m维零均值高斯白噪声向量，方差阵为Wk),

则
                                                    k

}e (k)二 万 } (z ) V̀  0 ) }(k)一x "(Nm)
- k一N + I

即}} (k)是一个自由度为Nm的丫分布的随机变量(N是数据窗口

的长度)，当子滤波器发生故障时，歹(k)的统计特征发生变化，参(k)

不再服从丫(Nm)分布。由此可得一个故障判断准则:

    当}e(k))￡时，故障发生;

    当}e(k) <￡时，正常工作。

其中门限值:可由预定的虚警概率借助x2分布表来选定。残差x2

检验是将子滤波器的量测残差作为歹<k)来构造}e(k)。状态的丫

检验是借助一个状态传播器((State Propagator)的状态估计，将子

滤波器的状态估计与状态传播器的状态估计相比较，由}(k)来构

造}e(k)进行检验的方法。

    3.主滤波器层的FDIR

    在信息分享下，子滤波器之间以及主滤波器的状态估计均互

不相关，因此可方便地进行状态x2检验。即成对提取两子滤波器

或主/子滤波器的结果:戈,(k),戈,(k) (i,，二1,,*,,n,m,i并7)，则

红k)二戈,(k)一X, (k)是零均值高斯分布随机向量，方差为p‘+

几，用f(k)来构造护检验。这里X) ,P，是第J个子滤波器的状态估
计及方差阵。当发现某一导航子系统出现故障，可采用合适的系统

重构策略来最大限度地提高系统的精度。系统的重构设计可分为

两个方面:

    (1) INS出现故障或系统退化时的系统重构策略。如果INS

出现故障或者是其本身的FDIR支持的系统退化时(如退化为航

姿系统、垂直或航向陀螺)，对整个I/MNS来说是个大的灾难，这
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时系统不得不退出联合滤波的结构。由于GPS的精度高而且提供

的导航信息多，可转人以GPS为中心的组合模式，用其它导航传

感器提供的信息来提高GPS本身的完善性，如用气压高度来改善

GPS的几何配置或使罗兰一C工作在测距方式，由此获得的伪距

可直接用于GPS的FDIR，并可构成GPS/罗兰一C组合导航系

统。该组合系统的性能大大优于两系统单独工作时的性能。

    (2) INS工作正常，其它导航传感器出现故障时的系统重构

策略。这时仍保持整个I/MNS的联合滤波结构，主滤波器融合各

子滤波器的结果时，不再使用该导航传感器所对应的本地子滤波

器的结果，同时改变信息分享因子，信息分享在保留下来的子滤波

器与主滤波器之间进行。隔离出来的子滤波器可根据故障类型，关

闭该导航传感器，或者利用自身的信息以及主滤波器的结果来重

构该子滤波器，待其正常工作之后重新加人联合滤波器。

    应当指出，FDI检测出的故障传感器或滤波器，有可能无法隔

离，而且FDI往往有一定的时延，在实施有效的系统重构行为之

前，为了防止或减轻故障对系统可能的污染，系统应具有故障防护

的能力，即要求系统具有如下功能:导航传感器的输出数据和本地

子滤波器的输出数据在被FDI诊断为“健康”之前，不允许参加后

续的信息处理。显然，这个技术对保证整个系统的容错性能是很重

要 的。

    综上所述，令人感兴趣的是，按照联合滤波(FF)理论可灵活

地设计出导航精度最佳或容错能力最强的多传感器组合导航系

统，而其计算量远较常规的集中式滤波器(CF)所需的计算量低;

进一步仿真试验还表明，与目前使用的松散藕合的级联(LCC)设

计方法相比，联合滤波算法的突出特点是能提供稳定、可靠的估计

性能。
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3.2               GPS/INS组合导航系统

    在I/MNS组合导航系统中，GPS/INS组合系统是目前定位

精度最高的组合模式。GPS/INS系统是I/MNS最重要的子系统。

根据GPS/INS系统要达到的性能，GPS接收机和INS设备改动的

程度和两系统间信息交换的深度，GPS/INS系统可有多种组合方

式。典型的有下述三种。

    1‘位置、速度组合的级联卡尔曼滤波方式

    这是采用现代最优估计— 卡尔曼滤波技术的最简单的组

合方式。组合卡尔曼滤波器以INS的线性误差方程作为状态方程，

以GPS接收机和INS各自输出的位置、速度之差作为观测量。滤

波器的状态方程和量测方程都是线性的。

X、二(D,*一;Xk- 1+w*一1 (3一41)

                          Z。二 H,X*十 Vk                                 (3一42)

式中 Xk— 状态向量，包括INS导航参数误差和惯性器件

                误差 ;

      Zk— 量测向量;

  w*一，,Vp— 互相独立的零均值高斯白噪声向量。

    组合滤波器直接使用标准离散卡尔曼滤波算法，对INS的位

置误差、速度误差、平台姿态误差以及惯性器件误差作出最优估

计，从而对INS进行输出或反馈校正。这种组合方式的优点是实现

容易，可大幅度提高系统的导航精度，使INS具有动基座、空中对

准能力;其缺点是由于有滤波器驱动滤波器效应，存在组合滤波器

鲁棒性差的问题。

    2.伪距、伪距率组合的广义卡尔曼滤波方式

    这种组合是上述组合方式的改进，它直接采用GPS接收机的
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原始测量数据— 伪距、伪距率作为组合滤波器的观测量。这种

情况下，滤波器的状态方程是线性的，而量测方程是非线性的。

X*二(Z)k. k-IXk一:+W。一l (3一43)

Zk= h(Xk)十 Vk (3一44)

式 中 Xk— 状态 向量 ，包括 INS导航参数误差、惯性器件误差

              和GPS时钟误差;

      h(")— 非线性量测函数。

    与上述组合方式相比，其优点有以下几点:

    (1)由于使用的是GPS接收机原始的伪距、伪距率观测量，而

不是GPS接收机内部卡尔曼滤波器输出的位置、速度，不仅提高

了系统的导航精度，而且克服了上述组合方式中的相关量测问题。

    (2)卫星的几何配置效应直接反映在组合卡尔曼滤波器中，

减轻了不良几何配置所带来的系统精度下降。

    (3)在可见卫星少于4颗的情况下，也能在较短的时间内正

常工作。

    (4)组合卡尔曼滤波器不仅对INS误差建模，而且能对GPS

接收机时钟误差建模，从而可获得对GPS接收机时钟误差的校正

能力 。

    与第一种组合方式相比，其缺点是成倍地增加了软件，需要严

格的定时接口，要求GPS接收机具有输出伪距、伪距率和卫星星

历的能力，这往往需要专用的GPS接收机。

    3.具有GPS接收机带宽控制及其惯性辅助的组合方式

    在GPS/INS组合系统中，设计GPS接收机带宽控制及其惯性

辅助，最主要的好处是可提高GPS接收机的抗干扰和高动态性

能，它被认为是深组合的一个最重要的标志。在接收机对输人噪信

比J/S的估计和INS提供的载体动态指示的基础上，控制信号跟

踪环路带宽，可提高接收机对噪声或干扰的容限，抑制载体动态所
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引人的跟踪误差。另一方面，当跟踪环路在窄带方式下工作时，加

人惯性辅助，可基本上除去由载体动态所引人的跟踪误差，这样便

克服了环路抗干扰性能和高动态性能对环路带宽的矛盾要求。

    与第一种和第二种组合方式相比，第三种组合(深组合)的特

点是GPS接收机的码环及载波环和惯性器件在原理结构上都局

限于敏感元件的功能，它们分别被当作GPS码及载波的测量信息

源和惯性加速度及角速率的信息源，这些敏感元件的输出由一个

高阶组合滤波器构成的导航处理器进行处理。导航处理器把速度

或加速度辅助信息反馈给GPS跟踪环，对它进行带宽控制和惯性

辅助。深组合的概念常与嵌人式GPS接收机相联系，它与IMU不

仅在功能上，而且在物理实体及电子学上都有紧密祸合。

3.2.1 容错级联GPS/INS组合导航系统设计12.3.6.8.131

    采用常规级联卡尔曼滤波器的GPS/INS组合系统框图如图

3一4所示。

「一一一一一一一一一一一一一一一一一乞

加速度
INS位置

误差估计

‘._ _ _ 一 一 一 _ _ _ _ _ _ _ _ _ J

图3一4 用常规级联卡尔曼滤波器的GPS/INS系统
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    在这种组合水平上，组合卡尔曼滤波器对INS误差建模(因此

把这种方式的组合滤波器称为INS卡尔曼滤波器)，将GPS接收

机输出的位置、速度与INS输出的位置、速度之差作为组合滤波器

的量测。这种组合方式是使用卡尔曼滤波器实现二者组合的最简

单方式，而且可直接利用市售的INS设备和GPS接收机，仅需根

据二者的I/O接口，设计一个组合处理机，对二者的内部可不做或

做很少的改动。这种组合系统的测试也较方便、简单。如果INS导

航处理器有足够的吞吐量，也可承担组合卡尔曼滤波的任务。这种

组合方式有一些影响组合滤波器鲁棒性的潜在问题需要解决。

    1.量浏相关问题

    一般GPS接收机输出位置、速度的数据率为1 Hz。在级联组

合方法中，GPS接收机输出的位置、速度作为组合卡尔曼滤波器

的量测输人。为了满足组合卡尔曼滤波器对量测的统计特性要求，

在两个更新时刻，量测应是不相关的(即E[V,V;]=0，当i笋J时，
V是量测噪声)。目前大多数导航型GPS,接收机使用广义卡尔曼滤

波器，对来自GPS接收机码环和载波环的伪距、伪距率进行线性

化处理作为量测，从而估计出载体的位置、速度和时间((PVT)。在

稳态情况下，卡尔受滤波器本质上是一个具有近似时间常数

一VFtrRtrQ
的滤波器。这里R是量测噪声方差阵，Q是系统噪声方差阵。通常

GPS接收机位置估计的时间常数为10-20s，速度估计的时间常

数为0.5一1s。解决量测相关问题的一般方法是使组合卡尔曼滤

波器的位置更新周期大于GPS位置解的相关时间，速度更新周期

也应如此 。

    2. GPS的位里偏里问题

    GPS接收机输出的位置解中包括有偏置误差。这主要是由于
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GPS接收机测量的伪距中有对流层、电离层传播校正后残留的误

差，卫星时钟校正后残留的误差以及慢变化非平稳的SA误差。当

所选卫星星座改变时，这些误差的稳态值就会从一个水平变到另

一个水平。这种伪距误差的变化会引起GPS接收机内的卡尔曼滤

波器和组合卡尔曼滤波器不希望有的位置误差估计的暂态变化。

对其它状态的影响过程，取决于它们与位置误差的关联程度。这种

暂态变化严重时，会导致滤波器发散。一般采用以下改善措施:

    (1)当改变所选卫星星座时，适当加大GPS接收机内部的卡

尔曼滤波器相应位置误差状态和时钟偏置所对应的Q阵元素，以

便降低位置误差和其它状态的相关性，加快暂态衰减，尽量减小对

其它状态的影响。

    (2)增大组合卡尔曼滤波器的位置量测噪声，以便补偿这种

变化。

    3. GPS接收机速度跳 变

    一般情况下，GPS接收机提供的速度精度很高，大约是。.2一

0. 4 m/s(la)。在级联GPS/INS组合方案中，在位置组合的基础

上，加上速度组合，可提高速度误差、方位误差和惯性器件误差的

估计精度和收敛速度，增强INS的空中对准性能。但GPS接收机

的试飞结果表明，在某些情况下，GPS接收机在没有任何警告的

前提下，其速度误差会出现土4 m/s的跳变。如在飞机机动时，无

外部信息辅助的GPS接收机就经常会出现这种现象，这种情况还

是一种“可控环境”。因为在飞机机动时，可禁止对卡尔曼滤波器进

行速度更新，但在其它时候这种跳变经常是不可预测的。GPS速

度跳变往往会使组合卡尔曼滤波不适应这种变化，从而导致发散。

通常解决的途径是基于残差假设检验的故障诊断方法。

    针对上述常规级联GPS/INS组合的潜在缺陷，我们研究一种

新的容错级联滤方法，它采用无融合反馈的联合滤波结构，实现

GPS/INS的级联组合。新的滤波结构如图3一5所示。
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图 3一5 级联GPS/INS组合系统新的滤波结构
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    这种方法是设计两个并行处理的子滤波器，一个子滤波器以

大于GPS位置时间相关常数的周期处理GPS的位置信息，称为位

置子滤波器，实现位置组合;另一个子滤波器以较快的更新速率处

理GPS的速度信息，称为速度子滤波器，实现速度组合。主滤波器

融合速度和位置子滤波器的结果，得出系统最优估计。

    与常规的GPS/INS级联组合相比，这种滤波结构有以下的突

出优点是:

    (1)多速率的滤波编排，方便地解决了GPS接收机的输出信

息的时间相关问题。

    (2)并行的位置、速度组合方式大大提高了级联GPS/INS组

合系统的快速故障检测、隔离及系统重构能力。位置子滤波器、主

滤波器的结果可直接与速度子滤波器的结果相比较，在检测出

GPS接收机的速度跳变后可方便地将速度子滤波器隔离出来，以

避免使整个滤波器发生灾难性的后果。下面以当地水平、指北捷联

惯导(SINS)为例，研究这种新的级联GPS/INS组合滤波器设计

方法。

    A.位置子滤波器。

    滤波器状态变量包括SINS导航参数计算误差、陀螺仪测量误

差、加速度计测量误差和GPS接收机测量误差。状态变量选为

    X, (t)=[8VN    8TJw 8'Uz   ON 45w   Oz 即 8A  8h

                ‘二Ey“ v二 PVy       0二8}q-, 8k 8hG]'
                                                                (3一45)

式中 下标N，W,Z— 分别为北、西、天地理坐标系(9);
      x,y,z— 机体坐标系(b) ;

3VN9&VW98VZ - INS速度计算误差;

  oN,ow+oz— 平台姿态角计算误差;

    8T, 8A, 8h— 纬度、经度和高度计算误差;

      Es, E,9 E.— 陀螺仪漂移误差;
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甲r, v ,, v;— 加速度计零位误差;

8}q,,8A,8h,—                    GP5接收机的位置误差。

    根据INS的导航参数误差传播方程、陀螺仪及加速度计误差

特性可得 :

8v,%

a.速度误差方程

一 ,}; 8v、十2(0:一
        I戈六

vw tan}o,sy
  Rh

  v刀 n

一瓦wzh 十

(2,(Z、一vu.sec2}p*,     )v"8，一fz(Pu+fw.Pz+
                八八

Cn甲;十C12甲，+01317二

8v",-=(vu-tan}Rh
(2月、一

一20z)8VN + (VNta Rh-es vz)8vw+

vu.Rh)。。2十:VUwNsec2(pRh一2(vzd2z十vN口、)

fz(p、一f"̀PL+C', 0 +C22 V Y+C23 0二

        2v入、 _ _ vu、_ .__
dvz= 王厂。刃刀一 LCd6N一 n )6vw十ZS儿vg,d}p一 Jw(PN十

              l.h 去、h

F二 .2g。二 .二 二 ，1、。 、。 二
j“『岁”’甲瓦。“-̀k-31V·T k'32 V，-r ''33 V·

(3一46)

式中 f— 比力;

        9— 重力加速度;

      Rh= x,+ h;

      x,— 地球平均半径;

        h— 飞行高度;

      口N=Co�eCOS P,日z=co,sin}p;

      w,P— 地球自转角速率。

C/一庄
11

21

31

C12    C13

C22    C23

C32    C.33-
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其中Cg为机体坐标系到导航坐标系的方向余弦变换矩阵。

    b.平台姿态角误差方程
、
1
|
|
导

|
1
.
|

1

1
|

es

、
r
l
.es

l
es
.es
!

wees
l
..
l
ee

、

oN一粤一ozaq) T(。、-
                  二、h

v�,tan沪

  Rh
)OP"一娶中，十

            八八

机
一凤

    瓷濒十C i-',十C,2fi�+CIA a

ow,(“一VIA,Rh ) (pz+(vu-tan}OR,,一“z)0,11+

    盗8Rh“十C21 E:十

，一 (“/一R h )45w

C22Ev+ C23‘二

+ (口N一 ;扮全F--) 8T+
(XhLUJ 甲 vu,tan}o 8Rhh一

tan}oBv。十要45,.+C31。十C2cv+C 33F,
  n h 又h

(3一47)

c.位置误差方程
、
1
|
l
l
l

eses
之

1
1
.
..|

es

        1、 vN
0 r = n 0'"v一 :;2

          Ith                                    n h

8久二

8人二

      1

  RhCO

8vz

_、._ vu,竺nq}}}-
s斌'U, RICOS厂r

(3一48)

    d，陀螺漂移误差模型。假定沿机体坐标系三个轴向安装的陀

螺仪误差模型相同，均为一阶马尔可夫过程。

                        已 今

式中，re为相关时间。

十 zvE,       7= x,y，z (3一49) 
 
C

1
一
几

2.加速度计误差模型。假定三个轴向的加速度计误差模型相

同，均为一阶马尔可夫过程。

          分，一 生?，十w7,     i“ x,y,z (3一50)
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式中，r,为相关时间。

    根据飞行试验数据，GPS接收机输出位置的误差模型取为一

阶马尔可夫过程。

“、一1 6 (PGr9;+?/
““一 1 }}GrzG+WAG (3一{31)

            1 、，

onG一 -OnGrhG 十-h6

式中，r。为相关时间。

    把式(3一46)一((3一51)综合在一起，可得位置子滤波器数学

模型的状态方程式，即

                X, (t)=F, (t)X, (t)+G, (t)W, (t)       (3一52)

式中，X, (t)的表达式见式(3一45),F,(t),G,(t)和W, (t)的表达

式为

F, (t)“

(3一53)

飞
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奋
十
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(FSIVS)9Xq

  03X3

  (Ch)3、3

  03x3
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: 03X3

    03X3
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(FGPS) 3 X 3
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L

式 中

FG,,r。二一diag(1/r-  1/r,,,  1/r:二)

FACC“一diag(1/:二二 1/:二， 1/ro}

FGPS“一diag(1/ruc;  1/rxc  1/r,,c)

(3一54)

(3一55)

(3一56)



1
1
8

FSINS=

刁
十

十

一

一

|
|
曰
l

ee

l

一

一

ee
l
l
J

竺
凡2 (“一v wtaR, r1 一介 fw vw

。。 vw_、
- N 乃 ，__I

            L[hCUJ-甲/

vZ
一凡

vwtan甲

Rh
2口2

vwtan甲一 ，z

      尺h 2口N 一 介 一 fN
VNVW

Rbcos2p
一 2(vz口z+ vN口N)  0     0VW

-凡

幼
P
S
爵
例
粼
韶
沁
禽

物
爵

母
思
哥
油

29
一凡

竺
戳

0

-

0

竺
Rh

一2{ON一 一fw fN 2场 vw垫
凡

一 日2竺
Rh

nZ一
vwtan华

  Rh

1
一凡

塑
戳1Rh vwtan甲

  Rh
一 口z      0 口N一v_wRh

tang
Rh

VN          vW 门 n

R, 瓦一“， 。
门 _ vu
ue刀 n ，

          入 hi ub-甲

vwtan少

RK

N
石
.叻

劝
一R

坐
叹

 
 
 
 
 
 
 
 

劝
一R

1
一凡

    1

RhcosT

vwtanp

Rhcosp

厂
l
l
es

l
|
卜
|

ee

l

十

l

ee

l

一

一

I

L

(3一57)
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0  0  0

Ch 0 0  0

o

n
︸

1

G, (t)=
0  0  0

(3一58)
0  0  I

0  0  0

0  0  0  0

W飞(t)= [w-   way

  0  0  0

was wg} Wgy wgz

WE= wey w “ 切v=   wvy   wv=

            w，。 w、 w*《;〕T            (3wq,c  WAG  wnc]T 一:}9)

式中，W., 9wg, (z二x, y, z)分别为加速度计及陀螺仪的零均值高

斯白噪声;W, (t)的元素为互不相关的零均值高斯白噪声，且有

      E[w,(t)w,(:)〕=6;8(t一:)

                        j= ax,ay,az,gx,gy,gz

      E[zv,(t)w, (r)]=2a?r,8(t一r)

                I=EX,EY,EZ，Vx，oy，V z,Tg,Ag,hg

这里Q?为测量噪声误差的方差值。

    位置子滤波器的量测是INS输出的经纬度、高度信息和GPs

接收机输出的相应信息的差值。

    INS的位置信息为

(ANS=?t十8(p、

AINS= 入+ a又

hINS“h，十8h

(3一60)

GPS接收机输出的位置信息为

(A'PS=

)4-,PS二

hors=

仍 一

At一

h，一

(3一61)



GPS在飞行器定位导航中的应用

式中 Spt,A ,h,— 飞行器所处的真实位置;

      NN,NW,从 - GPS接收机沿北、西、天方向的位置误差。

    定义位置量测向量为

  (9aNS一}bps)Rrn

(AINS一花ps) Rhcos

huts一 hGps
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            HI (t)XI (t)+VI (t)

式中

      HI=仁03X6}diag (R,,  R,,cosp  1):03X9

                  V I = [NN       Nw 从I T

取量测噪声为白噪声，伪距测量白噪声方差为 zo.711.

(3一62)

(3一63)

(3一64)
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(3一65)

    B.速度子滤波器。

    滤波器状态变量选为

    X2 (t)二〔8VN  8vw  8vz    DN    45w  Pz  8Sp

            ‘ f, f. V } 7, 74]T

速度子滤波器数学模型的状态方程式为

              才:(t)=F2(t)X2(t)+Gz(t)W2(t)

FZ (t) ,G (t)和WZ (t)的表达式为

8又 8h

(3一66)

(3一67)
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(Cb)3X3

(3一68)
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      0
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(3一69)
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WZ(t)=[二。二wuy   wax w、二 wgy                                         wgz  0  0  0

        二:二W_    w。二was     woy                                         W7 =]T       (3一70)

W, (t)的元素为互不相关的零均值高斯白噪声。

    速度子滤波器的量测是INS输出的速度信息和GPS接收机

输出的相应信息的差值。

    INS的速度信息为

                      VINS.N=TAN+面N

                    v工NS.w=:vu+Vvw                   (3一71)
                      VINS.Z=vz+面z

式中，VN+vw+vz是飞行器沿地理坐标系各轴的真实速度。

    GPS接收机输出的速度信息为

                      VGPS, N=:v、十MN

                  VGPS.a，一vW+Mw                (3一72)

                      VGPS.Z=vz+材z

式中，MN } Mu, } Mz为GPS接收机测速误差，设为白噪声。

    定义速度量测向量为



GPS在飞行器定位导航中的应用

N 一 vGPS. A

vGPS。·}= H,(t)X, (t)+ V= (t)    (3一73)

.Z一 VGPS.Z

式中

                HZ=[CI18g(1    1   1) 03X12〕 (3一74)

V:是GPS接收机输出速度的量测噪声。

    用嵘表示GPS接收机的伪距率测量噪声方差，得到

R,

(HDOP·ap)2

        0 (HDOP·a,,)2

          仁 0          0       (VDOP·。。)』」

                                                                      (3一75)

    位置、速度子滤波器均采用标准的卡尔曼滤波算法。整体组合

滤波器的状态估计为X,，估计误差方差阵为尸，;位置、速度子滤波

器的状态估计分别为才，，才。，相应的估计误差方差阵为PI'p,。系

统信息PJ 1，  Q}1‘由两个子滤波器共同分享，主滤波器执行其状态

的时间传播，以及子、主滤波器的融合，其融合算法仅对两个子滤

波器的公共状态[8v,,   (Svu   avz   0,.   oH,   0,   6}0抓 孙

:、:二 甲， 0�甲二]进行。

    主滤波器的时间传播为

                    Xm(k,k-I )“0  (k k-1)X(‘一) (3一76)

    虽然主滤波器状态的时间传播值并没有在信息融合中使用，

但可用来与速度子滤波器的结果相比较以检测GPS速度是否出

现跳变。

    融合算法:

            P;‘一尸’+尸:‘ 几
            戈，=P,(尸:IX,+尸、，戈2)!

取信息分享因子R1=R2=0.5，初始信息分享

(3一77)
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尸，=Pf/R,;

QI=Qf/R,;
PZ一Pf/Pz}
QZ“Qf/#2 J

(3一78)

    应当指出的是，GPS接收机输出的位置、速度量测的白噪声

之间是空间相关的，即E[V, V歹〕并。，而联合滤波器的最优性，要

求二者是不相关的。因此，就这点来说，即使采用联合滤波的融合

反馈方式，这种滤波结构也是次优的。但是这种相关对系统的精度

影响很小。因为本质上GPS的位置解来源于伪距量测，速度解来

源于伪距率量测，而伪距、伪距率是分别由GPS的码环和载波环

测量的，可以认为是不相关的。其次，在常规的集中式级联

GPS/INS卡尔曼滤波器中，经常采用以不同的速率将位置、速度

分开修正的方式，这种方式事实上也忽略了二者的相关性。

    为了考察这种新的级联GPS/INS组合滤波器的性能，我们进

行了计算机仿真。仿真研究中选用的典型飞行轨迹如图3一6和

3一7所示。

    为使仿真分析的结果具有一般性的意义，导航设备的误差参

数按目前型号所能满足的性能指标来选定，具体数值见表3-1,滤

波计算所用的初始值见表3一2[6.10] o
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            时间 /s

图 3一7 高度飞行剖面

表3一1 传感器误差

传 感 器 误 差 源
误差值

  (1口)
相关时间

SINS

陀螺漂移 0. 50/h Ih

陀螺测量白噪声 0. 0050 /h 0

加速度计偏置 5 X 10一1g 0.sh

加速度计测量白噪声 5 X 10一6g 0

GPS接收机

位置白噪声 20 m 0

水平位置偏置 35 m 1 200 s

高度偏置 .80 m 1 200 s

速度白噪声 0.3m/s 0
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表3一2 滤波初值

误 差 状 态 初值(la)

N,u-,z向速度误差 1. 0 m/s

水平姿态误差角 5'

方位角误差 25'

纬度、经度误差 3"

高度误差 100 m

    图3-8为纯INS的位置误差曲线。由图可见，纯INS的位置误

差上升很快，在 550 s时，8RN(la)=2 150 m,8R,,,(la)=2 500

m,8h(la)= 840 m

500

000

500

日
\
翎
咚
铡
划

                  时间 //s

图 3一8 纯INS位置误差(1(y)

    图3一9是GPS/INS单独位置组合的8RN,8RW,A 的估计误

差曲线，位置更新周期为T=25s，平均位置误差(la)约40 m，高

度误差(Ia)约75 m。从图3一9中可以看出，在两次位置更新之间

INS误差有所上升，一旦获得位置更新即可消除所增加的误差。图

3一10是速度估计误差曲线，在飞机机动时最大速度估计误差(la)
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约 1. 8 m/s，平直飞行时可减小至0. 5 m/s (16)左右。位置组合仅

能对速度误差提供间接的观测能力，因而其估计效果欠佳。图

3一11是平台姿态角估计误差曲线，在500 s时，o" o。和0，可分

别校正到1.51(1(7)和5. 0' (la)。组合滤波器对GPS的位置偏置的

估计能力很弱，几乎是不可估计的，但将其建模作为卡尔曼滤波器

的状态，虽然不能提高整个系统的精度，但有助于提高滤波器的鲁

棒性。
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图 3一10 速度估计误差(la)
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图3一11 姿态角估计误差(la)

    图3一12是GPS/INS单独速度组合时的位置误差曲线，速度

更新周期为T = 1 s。图3一13和3一14分别是速度估计误差曲线

和平台姿态角估计误差曲线。从图中可看出，单纯的速度组合不具

备对位置误差的估计能力。速度组合比位置组合可提供更精确的

速度误差(avN, av�-, 8v,)，方位角误差(oz)及惯性器件误差(。，

甲)的估计效果和更快的收敛速度。速度误差估计性能受飞机机

动性的影响甚微，稳态速度估计误差(la)约为0. 1 m/s。方位角误

差可在150 s左右减小到3'(1c")，这对实现INS的空中对准是非常

有益的。
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图3一12 位置估计误差
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图 3一14 姿态角估计误差(la)

    图3一15是位置、速度联合组合的位置估计误差曲线，位置更

新周期为T二25 s，速度更新周期T二1s。图3-16和3一17分别

是速度估计误差曲线和平台姿态角估计误差曲线。由图中可以看

出，位置、速度联合估计继承和集中了单独位置、速度组合的优点，

而克服了其缺点。

    图3一18̂ -3一20是新滤波器的位置误差、速度误差及平台姿

态角误差的协方差分析和10次MC (Monte Carlo)仿真结果。位置
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子滤波器的更新周期为25 s，速度子滤波器的更新周期为is，主

滤波器融合周期为25 s。从图中可看出，总的滤波精度与集中式级

联组合方式相同。在两次融合之间，主滤波器采用时间传播获得状

态估计，从MC曲线可以看出这一点，融合时刻的状态估计要优于

两次融合之间的时间传播值。位置误差的估计精度主要是由位置

子滤波器决定的，而其它状态的估计精度由速度子滤波器确定。

        8h
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图3一20 姿态角估计误差(la,MC)

    假设在196 s后GPS接收机的速度误差(la)由0. 3 m/s跳变

为士4 m/s。表 3-3给出了集中式级联卡尔曼滤波器的速度误差

及位置误差的协方差和MC仿真结果(195一205 s)。从表中可看

出，当196 s出现速度误差跳变时，滤波器的速度误差和位置误差

的实际估计误差在逐渐增大，在 200 s位置更新后滤波器立即发

散。因此，在集中式级联组合的GPS/INS中，即使FDI算法检测出

GPS速度跳变，滤波器往往已经被污染。如果此时INS处于误差反

馈校正方式，则INS也有可能受到污染。系统重构的惟一办法是重

新初始化滤波器，拒绝速度更新，而滤波器重新进人稳态之前不可

避免地需要一段过渡时间。

                    表3一3 滤波器的结果
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    图3一21̂ 3一23是新滤波结构中在 180一220 s的北向、西

向和天向速度误差曲线(MC)。从图中可看出，即使在 200 s主滤

波器融合时，速度子滤波器的故障还没有积累到可被检测出来的

程度，在下一个融合时刻(225 s)之前速度子滤波器恶化已增大到

足 以被检测出来的程度。这样可在下一个融合之前将速度子滤波

器隔离出来，系统的输出仅取自位置子滤波器。当GPS速度误差

恢复到正常水平后，重调速度子滤波器，待速度子滤波器进入稳态

后可将其重新纳人主滤波器的融合。需要指出的是，其它状态估计

没有速度误差估计增长来得明显，这是因为速度误差是速度子滤

波器直接的观测量。总之，无论是直接比较主滤波器和速度子滤波

器的速度误差估计，或构造二者的状态XZ检验，或子滤波器本身

残差丫检验，较长的主滤波器融合周期都有利于检测出GPS的速

度跳变。
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    在225 s前将速度子滤波器隔离，系统进行重构，位置子滤波

器的输出作为整个滤波器的输出。图3-24一3-26分别是其速度

估计误差、位置估计误差和方位角估计误差曲线。从图中看出，虽

然系统的精度降为单独的位置组合水平，但没有被污染的位置子

滤波器仍保持了较好的精度，显示出系统较强的容错能力。
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图 3一25 北向位置估计误差(la,MC)

    总之，无预先告警的GPS接收机的速度跳变会严重恶化级联

GPS/INS组合滤波器性能。单独使用位置组合虽然较为保险，但
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速度精度低，空中对准效果差，而且时间较长。将联合滤波器的无

融合反馈结构应用于级联GPS/INS组合，形成一个新的级联

GPS/INS组合滤波结构，可提高系统的容错性能。位置、速度子滤

波器和主滤波器分别工作于不同的更新频率，不仅较好地解决了

GPS接收机输出位置、速度误差的时间相关问题，而且提供了状

态估计冗余，大大方便了系统的快速故障检测、隔离和系统重构。
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图 3一26 方位角估计误差(la,MC)

3.2.2 采用伪距、伪距率组合的GPS/INS导航系统[6.77

    1.系统状态方程式

    采用伪距、伪距率组合的GPS/INS系统，组合卡尔曼滤波器

的状态由两部分组成。一部分是INS的误差状态，它包括INS的导

航参数计算误差(8VN,8VW,8z)Z,-PN,0is,,Oz,89},8A,8h)、陀螺仪测

量误差(‘二，“、，‘:)和加速度计测量误差(甲，，甲，，甲二);另一部分是

GPS接收机的误差状态，它通常包括GPS接收机的时钟相位误差

(8b)和时钟频率误差(8f)。另外，在系统设计分析中我们还引入

了大气数据计算中的气压高度计测量误差(8h,)。这样，组合滤波

器的状态变量总计为18个，即

    X (t)二「面N 面。 8vz    ̀1 'N    ̀1'W 典 8T 8.1  8h
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            ‘二 Ev ￡二 0二 甲、 甲: 8h,,  8b

滤波器数学模型的状态方程式为

                  X(t)= F(t)X (t)+ G(t)W(t)

式中

F(t)=

8f] T(3一79)

(3一80)

(FSINS)9X9

03X:

(Ch)3}、

(Cb)3\3

03、3
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03X3
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015X.3
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(3一81)
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              wnn wcn  we/J                            (3一83)

W (t)的元素为互不相关的零均值高斯白噪声。

    2.滤波器量测方程式

    在下面的公式推导过程中，小写下标r,m,‘分别表示变量的

真实值、测量值和计算值，下标s表示与导航卫星有关的变量。
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    (1)伪距差量测方程式。设在地球坐标系中，飞机的真实位

置、SINS计算的飞机位置以及GPS导航卫星的位置坐标分别为

(x., y, , z, ) , (x, g y，z,),(二，，，Ys� z�)(，=1, 2, 3, 4)，飞机至

第z个导航卫星的真实距离p,_ SINS计算的距离pl,分别为

    p一队二。一二)2十(y一y�)Z+(z,一二，)Z]2   (3一84)
    Al二[(x一x� ) z+(y一Y" )2+(z一二、)2]z    (3-85)

由式((3-85)可得SINS计算飞机至第z个导航卫星距离时的计算

误差为

    却，=pl,，一p，、一((cosa�ax十cos戊03y+cosys,az)

                                                                  (3一86)

式中，a"�风， , y,，表示飞机至第，个导航卫星的方向矢量与地球坐标

系三个坐标轴的夹角，且

            X11一 X

cosa�=一下下 cos口，=y，，一 y.

    pa,
cos教，=

z,，一 z,

                                                                (3一87)

又由(x, 9 y, 9 z,)与计算的飞机纬度、经度和高度(c, ,凡，h:)之间

的关系式

四 厂os}Ocos一门，_
一夕‘{一cos(psinn,}、“‘一“‘
LZ, J 匕 sin叭 』

(3一88)

式中 h‘— 计算的飞机高度;

        R,— 地球平均半径。

得到

(3一89)
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门
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曰

_ 「一子sin"Cos一 Rhcos(psin11 一
L，”一1一nhsingsin11 ‘一“hCOSFosn

          L 八hCOS梦 0

Cos钾OS.l

Cos娜in.1 (3一90)

sin甲

式中，R。二Rr十h (h为飞机的真实飞行高度)。伪距差组合时，滤

波器的量测值为GPS测量的伪距与SINS计算的飞机至导航卫星

的距离之差

                  z,�= p��，一 rev 1= 1,2,3,4        (3一91)

    考虑到前面所建立的GPS测量误差数学模型，可得伪距组合

时滤波器的量测方程式

                Z'(t)=H�(t)X,,(t)+V'(t)         (3一92)

式 中

H，二[04X6 (DBD.,)4a、

            DK=[DB I

DH，二仁Cosa,,  Cos月，Co

(H(,sp)、丫2]

nB3 DK4 JT

  1= 1，2，3，

(3一93)

(3一94)

4      (3一95)
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(3一96)

V，二「VGP7 (3一97)

V，的元素为互不相关的GPS伪距离量测白噪声。

    (2)伪距率量测方程式。对式(3一84)两边求导，可得飞机至

第，个导航卫星的距离真实变化率为

止[(二，一二)(x, x�)十 (y，一 Y") (y，一 见 )十

一z,)(二，一z,)]
凡

(z

    根据SINS输出的导航参数所计算的飞机至第

之间距离的变化率为

    (3一98)

个导航卫星

          1二，
P ，= 丁尸Llx 一 X,,) fix 一 x�)十 ky〔一 y.,从y 一 苏，)十

            N 、

(z一z�) (z一z�)] (3一99)
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                一 一 一 一 一 --，- -一 ~- - ‘-‘- 一 - - 一
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op，“ P，一 P，=

1 二，
— L } x',一 沈
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式中，C',为地理坐标系9至地球坐标系e的方向余弦矩阵，故得

8x,一      0    - 8ASyl      8A   o8"       0    0一」·卜一_008(p
  C', a-v8,z一+ cl9 av,vz

O

O

0

"I'll w
01一v
0」 Lv

人

一
(3一104)

式中
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        VNCOS沪COSA一vzsin犷COSA
                                            _ 矛~ 』 、 』= 、

u‘一I一vlvcos) Sill‘一vzsiciT Sinn
          L        VZcOs望 一 VNs川 甲

VNSinso sinA +vwcosA一vzcoscp SIn

一VNsin沪cosA+v�wind+VZCOS梦co

0

(3一105)

从而由式(3一89),(3一100)和(3一104)可得

      l V N]       }CP]
8P+,一DF,{8v�’一+Dl, 18A}

            LBv,」 L8hJ

(3一106)

式中

              DF,“ D,,C;     z“

D,，二D,D,+[D,,,DE;  0]

1，2，3，4

= 1，2，3，4

(3一107)

(3一108)

    伪距率组合时，滤波器量测值为GPS测量的伪距率与SINS

计算的飞机至导航卫星的距离变化率之差

              ZP,“.011,，一p< <,     r二1,2,3,4       (3一109)

考虑到前面所建立的GPS测量误差数学模型，可得伪距率组合时

滤波器的量测方程式

                  ZP(t)=HP(t)X (t)十V,,(t)        (3一110)

式 中

HP=[(DE )4X3

            DF

04X3

=[D   TDF.

(D(;)4X3    04)< 7

  D TZ                                           DP2 几

(HGsv ) 4 1} 2 10一ill)

D T, (3一112)
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D TG D T:D T:D       T ]G2     DG}   DG4 (3一113)

「0  0  0叼
Ll  1  1  1J

(3一114)

V, VGV2   VGV3   VGV4]T     (3一11b)
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巧的元素为互不相关的GPS伪距率量测白噪声。

    (3)采用气压高度((h,)与INS计算高度((h,)之差作为组合卡

尔曼滤波器的另一个观测量，以阻尼惯性高度误差的发散。此时的

量测方程为

                  Zh (t)二Hh (t)X (t)+Vh(t)        (3一116)

式 中

        Hh=[OIX6  1 01X6 一1  01X2]         (3一117)

V;为气压高度表测量白噪声。

    综合式(3一92),(3一110)和(3一116)得组合卡尔曼滤波器量

测方程式

Z (t)二 H(t)X (t)+ V (t) (3一118)

式中

04X6 (DBDA)4X3

    04Xa

      1

04X7

H二 }(DF)4X3 (DG)4X3

  01X6

HGSV)4X2

01X6

万GSP)4X2

  04X7

  一 1 01X2

                                                                (3一119)

    V=[VGPl   VGP2   VGP3    VGP4    VGV1    VGV2    VGV3

        VGV4    Vh]T                                                                            (3一120)

    对GPS/INS组合导航系统性能进行仿真分析时，取INS传感

器误差模型见表 3一1,GPS接收机误差 Eb,Bf的数值分别为
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30 m(1a),0. 3 m/s(la),8f的过程相关时r7i为3 600 s，伪距测量

白噪声为90 m(la)，伪距率测量白噪声为0.1 m/s(la)，气压高度

表偏置误差8h。为50 m(1(;),测量白噪声为5 m(1(;)，过程相关距

离D:二450 000 m,v。是飞机地速。仿真飞行轨迹如图3一6和

3一7,滤波初值见表3-2,滤波周期T=1s。典型的仿真结果如图

3一27̂ -3一31所示。平滑的曲线是协方差阵的 1a值，带毛刺的曲

线是相应的MC仿真结果。下面根据计算结果对组合滤波器性能

做一些简要分析。
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    A.速度误差与位置误差状态的估计精度。

    在t = 550 s时，北向、西向和天向的速度估计误差(la)分别

为0. 035 m/s,0. 032 m/s和0. 045 m/s。北向、西向和天向的位置

估计误差(la)分别为6.5 m,6.2 m和12.5m。之所以有这样好的

估计效果，主要原因是:

    a. GPS的速度信息和位置信息的精度很高，从一开始就可对

INS的初始位置误差和初始速度误差迅速地产生良好校正作用。

    b.采用GPS伪距和伪距率信息与INS的速度和位置信息进

行双重组合是估计精度高的重要原因之一。从位置组合的角度上

来说，它不仅有利于对位置误差的估计，而且能对速度误差有估计

作用。同样，速度组合不仅改善了速度估计的精度，同时也有利于

对位置误差的估计。两者相互作用，产生了很好的估计效果。

    c.组合导航系统对GPS的测量误差偏置项有较高的估计能

力(见图3-30和3-31)。由于飞机与导航卫星之间的相对运动，使

得GPS测量误差中的偏置项能被滤波器估计出来，这非常有利于

提高导航系统的导航精度。另外，最优滤波系统对测量噪声具有较

强的过滤作用，使得速度和位置估计误差的均方差大大地小于

GPS的测量噪声的均方差。

    B.方位角误差估计精度分析。

    由于GPS采用了速度组合(或伪距率组合)和位置组合(或伪

距组合)两种组合方法，从而对INS的方位角误差具有一定的估

计能力。在飞机做水平匀速直线飞行时，方位误差主要靠位置组合

的作用进行估计，这时因方位误差的可观测性比较弱，需要通过较

长的飞行时间才能使方位误差的估计值逐渐下降。转弯飞行动作

发挥了速度组合对方位误差估计的作用，在转弯飞行中方位误差

的可观测性迅速提高，经过 1800的转弯飞行后，在很短的时间内

即可从转弯前的25‘下降到3‘左右。

    仿真研究表明，组合系统的导航性能对惯性器件误差在一定
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范围内的变动并不敏感，采用成本较低的中低精度惯导与GPS相

组合仍可获得很高的导航精度。

3.2.3 深组合GPS/INS导航系统设计〔6,12]

    深组合GPS/INS导航系统最大的优点是可提高GPS接收机

的抗干扰和高动态性能以及GPS信号的捕获、再捕获性能，其标

志是GPS接收机信号跟踪环路的带宽控制和惯性信息辅助。

    1. GPS接收机的信号捕获、跟踪及数据处理

    GPS信号采用了先进的伪随机码扩展频谱技术。常规的GPS

接收机，使用延迟锁定环路(DLL)进行码捕获跟踪、解扩信号并

测得伪距观测量，使用I-Q环或称Costas形式锁相环路(PLL)进

行载波捕获、跟踪、解调导航数据并测得载波相位或伪距率观测

量。三个观测量:伪距、载波相位和伪距率，以及解调出来的导航数

据(卫星星历等)被送入数据处理部分进行导航解算，获得载体的

位置、速度和时间信息(PVT) o

    虽然载波相位观测量的精度比伪距观测量的精度要高得多，

但需要解算初始相位模糊，而且容易发生周跳，因而一般导航型

GPS接收机仅使用伪距、伪距率作为观测量，而大地测量用的测

量型GPS接收机采用事后处理载波相位观测量，以满足大地测量

所需要的定位精度。使用多重配置的GPS天线对测得的不同相位

观测量进行干涉处理，可确定载体的姿态。

    早期的接收机采用模拟器件来实现GPS接收机的两个信号

跟踪环路，但模拟环路存在一些固有的缺点，如直流零点漂移，部

件饱含，必须进行初始化校准，而且调整困难、稳定性差、成本较

高。随着数字信号处理技术发展，特别是超大规模集成芯片

(VLSI)的出现，数字电路在GPS接收机中的比重日益增大。现在

的GPS接收机几乎都使用高性能的数字信号处理机，以软件方式

实现GPS的载波和码跟踪，称为数字化GPS接收机，其一般结构
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框图如图3一32所示。

导航处理机

图3一32 数字化 GPS接收机结构框图

    捕获和跟踪是锁相环路的两种基本的工作状态。DI-1,的捕获

过程是将输人的码片与本地码片的码相位之差调整在半个码片之

内，以便使DLL进入正常的精确跟踪状态。Costas环的捕获过程

是将本地载波频率与输人载波频率之差落人环路的同步带过程。

一般来说，捕获过程需要附加控制逻辑及其处理过程。

    接收机的数据处理，即导航处理，主要是采用广义卡尔曼滤波

器获得导航解，以及进行卫星管理和信号跟踪通道的控制等。信号

跟踪环路、晶振及其频率合成和GPS卡尔曼滤波器三部分的性能

决定了GPS接收机的性能。在设计跟踪环路时，选择带宽需要在

这样一对矛盾中折衷:噪声所引起的跟踪误差随环路带宽的增大

而增大，但动态跟踪误差则随环路带宽的减小而增大。输人信号的
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动态变化来源于载体的机动、本地振荡器的动态变化和信号传播

路径的扰动。用惯导信息来辅助GPS信号跟踪环路可基本上消除

由载体机动所引起的跟踪误差，因而可用降低环路的带宽来扩展

环路在动态环境下的抗干扰区域。

    在中等干扰环境(GPS接收机的这种工作环境被定义为GPS

状态6[157)或在干扰很小或几乎没有干扰的环境(GPS接收机的这

种工作环境被定义为GPS状态5)中，载波环能正常工作，可为码

环提供高质量的速率辅助。在强干扰、高动态的场合(GPS接收机

的这种工作环境被定义为GPS状态3),需要用惯导信息辅助载波

环。随着干扰或动态的增强，当惯导辅助的载波环最终失锁时，需

用惯导信息来辅助码环，使得尽可能延缓GPS信号的失锁。

    2.常规的惯性辅助方式

    常规的惯性辅助方法是将从INS得出的伪距变化率与跟踪环

的环路滤波器的输出相加，送人载波NCO或码NCO(数控振荡

器)，如图3一33所示。

D(r一 r)
二sad
KFC

码或相位

检测器
环路滤波器目

图3一33 惯性辅助的信号跟踪环路模型

    图中，r为跟踪的码时延或载波相位，分是:的估值。raid是INS
的速率辅助。辅助的作用是使跟踪环不再跟踪《它包括载体完整

的动态)，而是跟踪辅助误差re :一raid。由于raid极好地匹配了:

中的高频成分，因此，re要比:包括的高频成分少得多。这样可降低

环路的带宽以削弱外来的干扰，同时不会牺牲环路的动态性能。

    在高动态环境中，如果没有惯性速率辅助，通常要求载波环的
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带宽为30 Hz左右。如有适当的速率辅助，并假定接收机拥有良好

的时钟，则载波环带宽可降到 1 Hz，这样抗干扰能力大约提高了

15 dB。然而这种性能提高的潜力，在实际应用上很难实现。为了保

证载波环锁定，要求峰值跟踪误差通常小于城波长，即5 cm。这个

约束条件对INS辅助提出了以下几点严格要求:

    (1)很高的数据更新率;

    (2)定时延迟必须保持在几个毫秒之内;

    (3)需要有从8V中计算加速度变化率的预测算法;

    (4) IMU应当安装在GPS天线附近。

    最后这个条件是针对很难补偿的IMU与GPS天线间的挠曲

运动所造成的误差而提出的。

    对码环的惯性辅助来说，与载波环的情况大不相同。当载波环

失锁后大多数GPS/INS系统都可对码环进行速率辅助。这是由于

码环允许有米数量级的跟踪误差。

    在GPS状态3时，使用INS计算的伪距与受惯性辅助的码环

所测的伪距之差作为组合卡尔曼滤波的量测。采用常规惯性辅助

方式的深组合系统将码跟踪误差视为白噪声.整个系统具有潜在

的不稳定性，其原因是:

    (1)惯性辅助的码环处于窄带工作状态下，环路的时间常数

很大(远大于组合卡尔曼滤波器的更新周期)，INS辅助误差缓慢

地被滤除。这样码跟踪误差不仅在时间上相关的，而且与组合卡尔

曼滤波器中建模的INS误差状态也是相关的。

    (2)整个系统存在一个正反馈信息流。来自INS速度辅助的

精度下降，会导致码跟踪误差增大，而为低精度SINS调谐的组合

卡尔曼滤波器受量测修正较大，这样增大的量测误差又被反馈给

INS，导致INS提供的惯性辅助信息精度的进一步下降。

    因此，深组合GPS/INS系统设计主要是针对三个问题:①

GPS接收机工作在干扰环境中;② 在载体高动态机动条件下进行
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GPS信号跟踪;③ INS误差会随时间增大。当GPS接收机采用常

规惯性辅助的跟踪环路时，组合系统具有潜在的不稳定性，必须采

用特殊的组合方式来解决这一难题。其中一种方法是增广组合卡

尔曼滤波器的状态变量，把码跟踪误差也扩充为滤波器的状态变

量。但是增大的状态会导致过大的计算负荷，并且它要求实时估计

环路增益，这在强干扰环境中是非常困难的。而且这种方法并没有

消除问题的根源，它仅仅是根据相关的量测优化了滤波器，并不是

一个可接受的方案。

    对于INS辅助信号来说，码跟踪环是一个高通滤波器。因此设

计一个与码跟踪环路具有相同传递函数的高通网络，其输人是

INS辅助信号，其输出信号便用来补偿码环所测伪距中相关的码

跟踪误差。这种方法在实施中也遇到了需要估算时变滤波器增益

的难题。

    基于码跟踪误差估计器的两种深组合系统设计方法:解相关

伪距法和卡尔曼跟踪器/导航器法，是克服有惯性辅助跟踪时常

规组合系统不稳定性的有效方法。类似的设计思想已在型号设计

中得到应用。

    3.深组合GPS/INS系统设计

    基于码跟踪误差估计器的卡尔曼跟踪器/导航器方法的设计

思路是在GPS状态3时将组合卡尔曼滤波器纳人码跟踪环路，使

得组合滤波器既充当码跟踪环的环路滤波器，又承担组合滤波器

本身的INS和GPS误差状态的估计任务，同时采用码跟踪误差估

计器来白化GPS状态3时伪距量测中相关的码跟踪误差。这种方

法的不足之处是:① 对没有建模的INS误差比较敏感，在高机动

条件下没有建模的INS误差可能导致码跟踪误差大于标准码跟踪

误差检测器的土1码片容限;② 对卡尔曼滤波器的更新率很敏

感，这是由于在滤波器更新周期中开环跟踪的码跟踪误差是发散

的，发散的程度取决于这个期间内INS提供的伪距率信号质量。
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    针对所述问题我们研究一种改进的深组合GPS/INS导航系

统设计方法。

    (1)深组合GPS/INS系统结构。

    在GPS状态5或GPS状态6时，深组合系统结构如图3一34

所示。

GPS

传感器

                        I                       I

P+       i           I
INS误差估计

卫星星历
P,P的计算

IMU肾导航

解算

输出校正

IMU校正 反馈校正

图3一34  GPS状态 5(或 6)深组合 GPS/INS系统

    采用联合滤波器来实现伪距、伪距率组合。伪距子滤波器采用

17阶的INS误差方程和GPS时钟误差方程。伪距率子滤波器采用

高阶的INS误差方程。

    在实际应用中，GPS接收机的工作环境通常分为三种情况。

    A.没有干扰(GPS状态5或GPS状态6)。对所选4颗卫星均

可保持正常的载波跟踪和码跟踪。

    B.临界和间歇干扰。对所选4颗卫星能保持部分卫星的载波

跟踪和全部的码跟踪。
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    L.强干扰(GPS状态3)。对所选4颗卫星载波环均失锁，能保

持全部或部分卫星的码跟踪。随着干扰的增强可能导致码环全部

失锁。

    对上述三种情况，组合滤波器的状态估计输出和参与码跟踪

环的情况为:

    对于A，组合滤波器不参与GPS的信号跟踪环路，组合滤波

器的INS位置、速度和姿态误差估计来自主滤波器的结果，INS的

惯性器件误差估计来自伪距率子滤波器。

    对于B，组合滤波器的主滤波器参与部分通道的码跟踪。组合

滤波器的INS位置、速度和姿态误差估计来自主滤波器的结果。

INS的惯性器件误差估计来自伪距率子滤波器。

    对于C，组合滤波器的伪距子滤波器参与全部通道的码跟踪，

所有状态估计都取自伪距子滤波器。

    高阶的伪距率子滤波器采用次优滤波方法以提高其实时更新

的速率。主滤波器融合两个子滤波器的结果，提供全局最优的状态

估计。这种GPS/INS深组合滤波结构的好处是:① 量测方程的维

数由集中式滤波的8维降为4维，降低了求增益阵时矩阵求逆的

阶数，从而减轻了计算负荷;② 伪距率子滤波器采用高阶INS误

差模型，在能保持载波锁定时，精确的伪距率测量用来更新高阶的

伪距率子滤波器，可准确地对INS的误差源进行校正;③ 低阶的

伪距子滤波器可方便而迅速地在GPS状态3时进入卡尔曼跟踪器

/导航器方式;④ 并行、分散的滤波结构，带来状态冗余估计，便于

实现GPS/INS系统的FDIR，并且非常适合使用并行计算机作为

组合处理机。

    在GPS状态3中当所选4颗卫星的载波环全部失锁时，深组

合系统的码跟踪及组合滤波编排如图3-35所示，这时载波环不能

为码环提供正常的速率辅助。组合滤波器的伪距子滤波器被纳人

GPS的码环，它一方面根据信号的噪声和动态特性以及INS的误
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差变化自适应地调整码环的跟踪特性，另一方面也完成对INS及

GPS接收机的误差状态估计。

    在每次伪距测量周期的开始，将码发生器预置于计算所得的

最优伪距估计户上。根据GPS卫星的星历，经组合滤波器校正的

INS位置信息和确定的卫星时钟校正量以及计算的大气时延可算

出 P。在两次伪距预置之间，码环处于开环跟踪状态，码跟踪误差

取决于辅助的伪距率P的精度。由于码环包含了伪距组合卡尔曼

滤波器，码环的带宽很窄，因此具有很强的抗干扰能力。码跟踪误

差完全是由组合滤波器校正后INS精度决定的。组合滤波器校正

INS误差状态的能力取决于滤波器的规模和GPS接收机所受的干

扰及滤波器的更新速率。

    自适应码跟踪误差估计器用来补偿伪距量测中的相关码跟踪

误差。前面曾指出，惯性辅助的窄带码环，其码跟踪误差不仅是时

间相关的，而且也与组合滤波器中建模的INS误差状态相关，这是

整个系统潜在不稳定的根源。

    深组合GPS/INS系统有以下设计特点:

    A.采用 自适应码跟踪误差估计器，使组合滤波器 获得 白化

的伪距量测残差。采用自适应技术可在系统及环境变化的不确定

条件下使码跟踪误差估计器保持优良的性能。

    B. GPS状态5或GPS状态6时采用联合滤波器结构。

    (2)自适应码跟踪误差估计器的设计。

    由图3-35可知，伪距子滤波器的量测为

Z二 Pi,s一 PCPs (3一121)

式中，八、、是估计的伪距，Pcp、是接收机所测量的伪距。由于八、、一

P + SPEST + PIPS=P + 13PTRK，故上式为

Z二8PES丁一SPTRK (3一122)
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图 3一35  GPS状态3深组合 GPS/INS系统
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    在GPS状态5或GPS状态6时，载波环为码环提供速率辅助，

伪距子滤波器将SIPTRK建模为白噪声。在GPS状态3时，系统进人

卡尔曼跟踪器·/导航器方式。码跟踪误差估计器用来补偿测量伪

距中相关的码跟踪误差

                  Z=SPEST一U PTRK+8PTRK                 (3一123)

    如果(3PTRK - SPTRK，则Z } 13PEST，这是伪距子滤波器处理的理

想量测，其数学模型为

                Z=一uT一SRNs+C8Tk+V,       (3一124)

式中 U 沿，卫星视线方向的单位向量;

        SRNs - INS位置误差向量;

              C— 光速 ;

          OT,— 时钟偏置误差;

          V — 量测噪声。

    采用标准码跟踪误差检测器的码相关一误差检测网络，其输出

与码跟踪误差具有以下线性关系:

                        Z=h8PTRK+V (3一125)

式中 h— 与码相关一误差检测器网络增益有关的常数;

        V— 量测噪声，它随接收机的外界干扰增大而增大。

    在卡尔曼跟踪器/导航器方式下，如果伪距子滤器的更新周

期为T�,，码相关一误差检测网络采样输出周期为T,，在刃。内可获

得的式(3一125)量侧值的数目是K = T,, IT,。在伪距子滤波器的

更新周期内，码环处于开环跟踪状态才PTRK的动态状况取决于P

的质量和振荡器的动态性能以及GPS信号传播路径的扰动变化。

码跟踪误差估计器的设计目标就是，在SPTRK动态变化的条件下，

作出8PTRK的最优估计，同时滤除式((3-125)中的V。因此，采用卡

尔曼滤波技术来设计码跟踪误差估计器，所选的状态变量为码跟

踪误差及码跟踪误差变化率，即

            X=CSIPTRK    (3IPTRK]T=[X, X-]T
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系统状态方程为

厂X门 厂0   1 〕厂X门 FO门

Lx,」一L。一:/二]Lx,]--' Lw]
    离散化后得

                      Xk+l=(Dk+l,kXk+W* (3一126)

      量测方程为

                          Z*二 HX*十 Vk          (3一127)

式中，H二队 0]T,-,-, 是相关时间，Wk,V*均为互不相关的零均值

高斯白噪声，且有

    ELWkWL]=QkUkL

    E[V,VL]=RA L

    E [W,VT ]=0

    码跟踪误差估计器受伪距子滤波更新周期的限制，量测数目

有限，而且为了不使伪距子滤波器的量测在时间上相关，要在伪距

子滤波器的每个量测间隔的开始(即码环的每个伪距预置之后》，

将码跟踪误差估计器重新初始化。62*代表43PTRK的动态情况，R*代

表干扰强度。由于事先对Qk,R，并不能准确知道，因此，采用自适

应卡尔曼滤波器来有效地估计码跟踪误差。考虑到量测是一维的，

Iz的正定性监测变为判定其正、负，因此，R采用无偏估计算法。如

果天*为负，则天k - Rk-1。自适应卡尔曼滤波算法如下:
1

1
!

二
|

t
户
一

十

r

Xk1*一1=wk k一lXk

Ek= Zk一 HkXk*一L

pk.*一，=Ok,k一，尸*一1嗽*一:斗一K*一1 Fk叮K乙1
(Rk二(1一uk-I)Rk-1+dk-t I rFXkT一HkPk.k-7 HT

}如果R*为负，则R=Rk一 1

Kk=Pk.*一IHT [HkPk.*一1万T1Hk+Rk]一‘
Xk=Xk/k一:+ KkCk

Pk=[，一KkHk]Pk.k-1「，一KkHk ]T+K,PKk
dk二 (1一 b)/(1一 b k+1)

(3一12f3)
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式中，h为遗忘因子，0<b<1.

    (3)组合滤波器的设计及仿真研究。

    伪距子滤波器的状态变量选为

    X,=「a:，， (3v�   (3v,  a)\   0, 0,  8cp  8A  8h

          “ ￡、￡· 甲 甲， 甲 86      a f]‘
其中，Uz" ,Uv� ,8v、是INS的速度误差，OA ,画、，̀Y、是平台姿态误

差角，8(0, 3A, 8h是位置误差。。、，:、，:;是陀螺漂移，甲，，甲,"C_是加

速度计零偏误差，8b, 8J分别是GPS接收机时钟偏置和时钟频漂。

伪距子滤波器的量测为估计的伪距与GPS实测的伪距之差。在

GPS状态 3时 ，用码跟踪误差估计器的结果来 白化伪距残差。

    伪距率子滤波器的状态变量选为

    X==[8v,-  Sz,,,  8v,  (P,  0,  (P,  8cp  8.1  8h

            E, ￡， ￡ '7,  77、 7,  8b   Sf

          :。 :。、 :‘: 甲、 74, 甲、]’

其中，Ekr,EkvIEk:为陀螺刻度系数误差，甲、，，甲*、，守、是加速度计

刻度系数误差。它们均为表示在二，一，二机体坐标系内的量。伪距率

子滤波器的量测为估计的伪距率与GPS实测伪距率之差。

    伪距子滤波器采用标准的卡尔曼滤波算法，滤波更新周期为

is。伪距率子滤波器采用高阶的INS误差模型，为了提高其修正

速率，降低计算负荷，而采用一种次优滤波方法:滤波更新周期为

I s，而滤波器增益阵的更新周期为5 s.将时变的增益阵用分段常

值阵来逼近，以降低计算负荷。

    主滤波器对伪距、伪距率子滤波器的公共状态进行融合。采用

无融合反馈的联合滤波算法，避免了两个子滤波器在出现故障时

的互相污染，为整个系统提供了高水平的容错性能。

    为了检验所设计的滤波结构的性能，先对23阶集中式卡尔曼

滤波器进行协方差分析。各传感器的精度及其滤波初值分别见表

3一4和 3一5，飞行轨迹见图 3一6和 3一7a
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表3一4 传感器精度

传感器 误 差 源 误差值(la) 相关时间

GPS

时钟偏置 30 m () 二

时钟漂移 0. 3 m/s 1h

伪距测量白噪声 90 m 0

伪距率测量白噪声 0. 1 m/s 0

INS

陀螺漂移 0. 51/h 1h

陀螺测量白噪声 o. oo10/h 0

陀螺刻度系数 1火 10-4 (沐〕

加速度计偏置 5 X 10一19 0. 5 h

加速度计测量白噪声 5 X 10一6 9 0

加速度计刻度系数 1义 10一4 (X 二

表3一5 滤波初值

误差状态 误差值(1a)

8z,,， 8z,jj , 6z,z 1 m/s

01%,011, 5'

中, 25'

8}o, (3A 3"

eh 100 m

    23阶集中式卡尔曼滤波器的典型计算结果如图3-36-3-38

所示。它们分别是速度估计误差、姿态角估计误差和位置估计误差
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曲线。从图中看出，在t=550s时，速度估计误差(1a)约为

0. 04 m/s，方位角估计误差(16)约为1'，水平位置估计误差(I6)

约为8 m，这些计算结果可作为对比分析不同滤波结构性能的基

准。图3-39一3-41分别是伪距子滤波器的北向速度估计误差、北

向位置估计误差及方位角估计误差的仿真曲线。图3一42一3一44

分别是伪距率子滤波器的北向速度估计误差、北向位置估计误差

及方位角估计误差的仿真曲线。仿真结果表明，对于采用联合滤波

结构的系统而言，位置误差及GPS时钟偏置的估计精度主要由伪

距子滤波器决定，而速度误差、姿态角误差、INS惯性器件误差及

GPS时钟漂移的估计精度则主要由伪距率子滤波器决定。

犷
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图3一44 方位角估计误差

    图3一45一3-47是主滤波器的北向速度估计误差、北向位置

估计误差及方位角估计误差的仿真曲线。可以看出其估计精度与

集中式23阶滤波器的估计精度基本相同。

    假设GPS接收机所受的临界与间歇干扰为:

    250一320 s  1颗卫星的载波环失锁

    320一390 s  2颗卫星的载波环失锁

    390一460 s  3颗卫星的载波环失锁

    460一550 s  4颗卫星的载波环失锁

主滤波器的计算结果如图3-48一3-50所示，它们分别是北向速

度估计误差曲线、方位角估计误差曲线和北向位置估计误差曲线。

与图3一39一3一41所示伪距子滤波器的计算结果相比较可以看

出，GPS接收机受到临界、间歇干扰时，主滤波器的精度仍高于伪

距子滤波器的精度。因此，在4个通道的载波环全部失锁之前，对

辅助的码环来说，应将主滤波器纳入跟踪环路，只有当全部载波环

都失锁时才将伪距子滤波器纳人码环。
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    这里研究的深组合系统设计方法是在卡尔曼跟踪器/导航器

方法的基础上引人联合滤波技术，其目的在于解决滤波器规模、更

新速率和对INS校正能力之间的矛盾。在这种滤波结构中，伪距子

滤波器采用低阶INS误差模型，伪距率子滤波器采用了高阶INS

误差模型。同时也研究了一种高效的次优滤波算法，以提高伪距率

子滤波器的更新速率。理论与仿真分析都表明了这种深组合导航

系统滤波结构的有效性。

3. 3 GPS/INS/SAR组合导航与

目标识别系统

    INS/SAR组合系统是一种正在兴起的组合导航新体制。

GPS/INS/SAR组合系统不仅是一个高精度的组合导航系统，而

且具有目标识别的能力。

    SAR是一种基于距离一多普勒(Range一Doppler)二维分辨原

理的成像雷达，它可以在能见度极差的气象条件下，提供类似于光

学照相的高分辨率图像。这样，把即时获得的雷达图像信息与事先

准备好的机载数字地图或景像信息进行比较和辨识，即可确定飞

机所处的即时位置。确定位置的精度主要取决于数字地图的精度

和雷达图像的分辨率。把精确的位置信息与INS的信息相比较，就

可对其定位误差进行补偿修正，而INS的即时位置信息又可帮助

确定雷达图像信息与数字地图进行匹配的大致地区范围。另一方

面，在雷达成像时，飞机速度的变化及天线姿态的稳定要影响成像

质量。为了提高合成孔径雷达成像的品质，就要按INS所提供的速

度及姿态信息对其进行运动补偿，这样，INS和合成孔径雷达相组

合，借助数字地图数据库(DMD, Digital Map Database)，利用其

互补性和相互侬赖性，便很自然地构成一种新型的高性能组合导

航 系统。
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    将GPS加人INS/SAR组合系统可增加信息的冗余，进一步

提高系统的性能。GPS/INS/SAR组合导航与目标识别系统是一

个新的、多学科技术密集性很强的研究领域。本节所做的探索性研

究，着重于概念、原理的形成与发展，以及某些关键技术的理论

探讨。

3.3. 1  INS/SAR组合系统的功能原理[6.16.23.211

    图3-51是机载高分辨多模式合成孔径雷达系统框图，图中示

出INS对SAR的辅助作用:①)天线的稳定、对准;②运动补偿。

INS CCT

运动

补偿
调制

SAR天线

数据

采集

合成

孔径

处理

控制计算机 显示

图3一51 机载高分辨多模式合成孔径雷达系统框图

    SAR的运动补偿过程，就是在一个合成孔径时间内利用INS

数据确定SAR天线相对地面目标的位置、速度和姿态，SAR处理

器由这些信息反复计算天线相位中心沿目标视线(LOS)至目标

的斜距R (t)，按式(3一129)校正SAR回波信号的相位协(t)，以保

持回波信号的相干相位历史。



GPS在飞行器定位导航中的应用

毋(，)一4,"R (t)
                  八

(3一129)

式中，又为雷达载波波长。

    典型的运动补偿性能要求是:在合成孔径时间内，利用自动聚

焦除去低频相位误差后，剩余的相位误差娜应小于80RMS，对于

3 cm雷达波长，相当于RMS距离误差8R = 0. 33 mm,INS所能提

供的运动补偿精度直接影响SAR图像的分辨率。通常根据SAR

的分辨率要求，系统成本和载体的动态情况有以下三种运动补偿

技术:① 杆臂分析法，根据INS输出的姿态数据和SAR天线与

INS之间的杆臂，外推运动补偿所需的位置、速度和姿态信息;②

在方法① 中，将三个加速度计正交安装于SAR天线处，以便提高

外推数据的精度;③ 在SAR天线处安装一个小型辅助捷联惯性

测量装置((IMU)，用它提供的高数据率运动数据和飞机主INS产

生的低数据率运动数据，以及大气数据系统的气压高度信息和雷

达高度表的真实高度信息进行最佳组合，构成校正向量，可获得比

较理想的运动补偿效果。由于IMU的成本日益降低，方法③得到

了广泛采用。一种典型的SAR运动补偿系统((SAR MCS)结构框

图如图3-52所示一它包括下列检测系统:① 靠近飞机质心安装的

高精度平台惯导系统(MINS) ;② 多普勒雷达(或GPS接收机);

③捷联惯测装置((S/D IMU)，其陀螺仪安装在雷达天线的环形齿

轮传动装置上，距天线相位中心约50 cm;④测量大气静压与温度

的敏感元件，用以确定气压高度;⑤ 雷达高度表。

    对大多数航空应用而言，SAR的合成孔径时间通常都小于

1 min，与正常的长期惯导性能要求(例如每小时1. 85 km)相比，

SAR成像品质的运动补偿要求应具有优良的短期导航性能。在图

3一52中，主INS与捷联惯导系统均采用游移方位力学编排。卡尔

曼滤波器综合主惯导与气压高度信息求得位置、速度和姿态的最

佳估值。多普勒雷达用来阻尼主惯导的舒勒振荡误差。主惯导确定
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图 3一52  SAR MCS结构原理图

虽
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的基准导航坐标系通过传递对准传给捷联惯导。在每次SAR触发

脉冲打开之前把LOS与距离数据加给SAR MCS。初始视线按雷

达高度表信息和雷达天线环形齿轮编码器给出的方位角估算出

来，其后SAR MCS可连续地确定视线的姿态并在地球固联坐标

系内计算沿时变视线和沿参考航迹方向的速度分量。由速度的积

分可获得合成孔径期间各个时刻从相位中心到目标的距离变化，

以及沿参考航迹上发射/接收点的位置。SAR处理器利用前者把

视线方向的所有回波相互进行对准，利用后者在参考航迹方向上

内插各个回波，使合成的回波等间隔的排列在这个方向上。

    INS/SAR组合导航系统的原理框图如图3一53所示。从INS

的输出中减去INS误差的即时估算值就能获得载体的即时位置和

航向估算数据。根据上述导航参数估算值进行计算，就能确定

SAR传感器的即时视场(FO V)及需要的用以平移和转动地图图

像 的参数，以便使其与矫正后的SAR图像对准。地图数据库管理

系统利用视场信息，以存取和编制适当的地图数据，从而产生能覆

盖所期望的成像地形的图像。与数据库中存储的不同种类的地形

信息相对应，这个图像可以有几个组成部分或分为若干层。然后把

地图图像转动和平移，使其与期望的SAR图像相一致。但是，由于

SAR传感器数据和存储的地图数据之间分辨率有差别，该点上的

地图图像和SAR图像并不是一一对应的。

    如果地形标高变化很大，SAR图像会出现畸变，为了补偿这

种畸变和利用阴影效果，要对数字地图标高数据进行分析，以预测

畸变影响和阴影的位置。

    SAR图像的地形特征提取是在选定的“分析窗口”内采用专

用的分割算法。“分析窗口”的定位过程是从地图图像中搜索一个

包含特征的地形区域，这个地形区域应当易于由对应的SAR图像

处理算法来分割。在这个搜索中，需要并行执行好几种算法，每种

算法与某个地形特征类型相对应。例如，一种处理算法用来搜索运
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输线特征，确定该区域内是否包含相对笔直的公路段。类似的算法

用来搜索水文特征，如江河的水道，而另一种算法则用来搜索人文

地貌特征，以识别突出的人工建筑物。设置“窗口”的尺寸应当与

INS的导航误差和目标尺寸相适应。“窗口选择”的输出是以二值

图像形式表示的，它包含每一类特征的“分析窗口”的位置和预测

特征的位置。

组合处理

                图3一53  INS/SAR组合系统的原理框图

    由于SAR图像与地图图像的分辨率一般是不同的，不同分辨

率的两幅图像不便于进行特征相关，“尺度变换”就是将两者不同

的分辨率变换为相同的分辨率的过程。

    “算法控制”过程为每个特征类型产生的“窗口”列表，相应地
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给SAR特征提取和特征相关产生控制序列。在每个“窗口”中，都

用专门的SAR图像分割算法以二值图像代码表示地形特征。为了

估算平移和旋转偏差，要把上述二值SAR图像与从数字地图获得

的相应图像加以比较。估算偏差所用的算法是最小二乘方轮廓匹

配技术。

    如图3-54所示，为了获得单一

的估算值和相关联的误差协方差矩

阵，要把某一幅场景中的多窗口偏

差估算值融合在一起，然后把该场

景融合后的测量数据作为组合卡尔

曼滤波器的量测，卡尔曼滤波器作[45i ,

出INS误差的最优估计，用来对

INS进行输出校正或反馈校正。

    在图3-54中，m:是来自第，个

困

K砚I，[0z嵘，〕，[0,，x06

尽最大似然估计

“窗口”的地形特征偏差量测向量，

它包含平移和旋转部分.e是要估

计的参数向量，它包括使用INS指

示的位置和航向所引起的平移和旋

  (Sa_一
口一}IMP;

    Laylp i

图3一54 多窗口数据的融合

转误差，分别用8Xp,8Y;和Sa来表示。(D:是一个随机向量，其均值

视6和“窗口”位置而定。如果航向误差较小，那么。:的均值可近似

表达为0的线性函数

                        E[m,]=F,8                ( 3一130)

式中，F，是有适当维数的矩阵。如果假设口，是一个独立的高斯分

布的随机向量，其方差为K9，均值为双B，那么，在给定向量0，时，B

的最大似然估计为

‘一〔J]FTKP'F,]一’〔}FTKw lm=} (3一131)

B的协方差可表示为



第3章 组合导航系统

Cov FO-I二「罕FTK}"F几
        ‘ 一 L ‘..}        T       J

(3一132)

式中，N是一幅图中“分析窗口”的数目。

    上述系统利用了导航系统即时估算值来提供合成孔径雷达图

像 中地形特征或陆标的大概位置，接着又反过来用这个位置取得

导航修正值。为使系统能正常工作，必须保持足够高的导航精度，

以使“分析窗口”把所需要的特征包括进去。

3.3.2  SAR MCS卡尔曼滤波器设计

    由图3-52看出，天线S/D IMU的输出与飞机主INS和多普

勒雷达(或GPS接收机)的信息都一道加给卡尔曼滤波器，由它估

计 出与这些设备有关的各种系统误差和仪表误差。滤波器估计的

S/D IMU误差和其惯性仪表误差反馈给S/D IMU导航算法，按

闭环方式校正相关的参数。卡尔曼滤波器综合的最终结果是使多

普勒速度(或GPS速度/位置)阻尼的主INS平台定向反复地传递

给S/D IMU。滤波器的故障诊断数据和校正后的主INS导航数据

也作为SAR MCS的次要的输出。下面以GPS速度/位置阻尼的

方案为例阐述综合卡尔曼滤波器数学模型的设计方法。

    SAR MCS卡尔曼滤波器包括两个独立的子滤波器:一个是

执行对主INS误差的阻尼;另一个是完成从主INS平台到S/D平

台的传递对准。

    1.主INS与GPS组合卡尔曼滤波器数学模型

    游移方位坐标系(zee)与地理坐标系(9)的定向关系如图

3-55所示。地理坐标系在惯性空间既跟踪地球的自转也跟踪载

体运动所形成的绕地球的转动，即它在惯性空间转动的角速度为

                        叫 “W=6十衅l;

式中，C-111,9为9系相对惯性坐标系r的角速度在k系三个轴向的分

量列矩阵;其余符号的意义类同。在北西天9系中
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图3一55 惯性坐标系，，地球坐标系￡，地理坐标系9

            和游移方位坐标系 w的取向

          vg

cos}o一亩

(3一133)
傅
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式中，x为地球平均半径，。，，为地球自转角速度。由此，在指北方位

INS中，需按上式给平台施加指令角速度，使平台跟踪地理坐标系

在惯性空间的转动。由于tanso的发散性，在高纬度地区，沿垂直轴

的施矩速度很大，物理上难以实现。为避免这一困难，通常INS采

用游移方位坐标系力学编排。游移方位坐标系沿垂直轴只跟踪地

球自转角速度。,esinT。该坐标系相对地理坐标系有一个游移方位

角 as
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a=“。十J。R ian(p as
(3一134)

载体航向角0和平台航向角0二的关系为

                            必= OP一 a            (3一135)

由于在垂直方向上去掉了(可/R)tanT项的跟踪速度，因而克服了

指北方位INS中施矩太大，不能在高纬度地区正常工作的难题:卜

    利用GPS信息阻尼INS的误差时应当考虑到这样一个事实:

GPS的速度、位置信息通常用分解在地理坐标系(如北西天NWZ

坐标系)的位置、速度量表示，在游移方位坐标系中进行力学编排

的INS与其组合时，卡尔曼滤波器中的误差动力学模型应当选用

列写于地理坐标系(9)的游移方位惯导基本误差方程。这样才便

于把INS的输出量与GPS的输出量相比较，从而建立适合于这种

组合情况下的滤波器数学模型。

    (1)状态方程。采用9系的游移方位INS速度误差为

8vg o vg"一vg=C8VN 面w 面Z7

式中，角标g‘为游移方位INS的计算地理坐标系。采用g系的游移

方位INS速度误差方程为

8vg=一((2Dg+Wig) X 8vg一((28ng+8wg) X vg+

户 x 459+Cg. N7-+8g-g (3一136)

式中，口为地球自转角速度，心 为重力误差。垂直通道采用气压高

度信息阻尼时，式((3一136)的分量形式为

8VN -若̀ 8VN+ 2(0
  2c

      vw __、I         VN,

z一面ian钊ovw一面ovz十

2口N一
vwsecz甲
    R

          1，
vwo}p十 J2 lvNVZ十 vwtan叨on一

                        」 、

.fzd)w+.fw.pz+V ,cos。一V ,,sins
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“W一{
    (
2“一L'-tan'pI

          1，

OVN十面kVNtanp一VZ)面w+

20、一vw
              找
8Y1:一[2WNVN+DZVZ)一

1

万VNvwsec29]8*一声(VNvwtansp-vwvz)8h+
fN(PZ一fz.25N+7 sslna+p,,cosa

、:一鲁*、一2 (ON一vW)D、二+2dlzvw8sp-
            孟、 \ 止、 j

v备+v孙、， ，二 .，_ .一
一一D2一一Oh - JWWN十 JNWW十 V二十 L哟6h:一

        J、

k2(8h:一8hb)

                                                            <3一137)

式中 d22 - W,,slnSp;

        门N=叭,COs尹;

        17.117 y1172 沿游移方位坐标系轴的加速度计误差;

        Ws二1.24 X 10-'l/s;

      k2=1.111 X 10-3S-1 ;
        k2— 气压高度阻尼系数。

    游移方位惯导平台误差角向量m在g系和w系中的分量分别

为ONIOWI(D2和}YZ }电 } }Yp，它们之间的关系是9系和w系之间的

坐标变换关系。采用9系的游移方位惯导平台误差角方程为

            办=一咦 X夕 +spa‘十swg+叱s"    < 3一138)

式中

                09=C45N   Ow (叭一△a) ]T  C3一139)

上式说明，办 的两个分量甄 ,(Pw就是游移方位惯导平台绕N向和

W向的误差角，而九 =叭一△a，它不是游移方位惯导平台绕垂直
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轴Z的误差角叭，而是叭与游移方位角误差△a的差值，妈称为游

移方位惯导的航向误差角。采用9系的游移方位惯导平台误差角

方程为

        面w.〔_ vw )_ v、二 。 、
.、=一一-i3--十 日2,一 言tan引IpW一 D wZ一 lizo}o十

              t̀ \ n       1 l\

                          vw 认，

Escosa一Eyslna十万On

      面、 〔_ vw )， {_ vw)二
CPW= D-一日2z一 D tanTl w、十 }di,一 一n1  Wz十

            IV \ l\ / \ L\

(3一140)
                            刃N },

Eislna十E,cosa一万on,

oZ 8R tan<p+vNR，一(“/一刽ow+

(。、一vsee 2}p“*+二+vRZtanoh,
式中，:二，。，，。二为沿游移方位坐标轴的陀螺漂移误差。

    采用9系的游移方位惯导位置误差方程及游移方位角误差方

程为

      占v、      v __
8=二专岁兰一-8h,

        R        RZ一’一，

        一 1}、 ， 、 vW、，

OA一而而舜(ov,u十‘)Wtand-T一面6h,
8h,=8v,一k, (8h，一8h,)

      1 { 一 vW 、 .、 vW、，)
oa= D tanSvl __二二二. }}十 ovw一 D on, I

          l} \‘U。丫D711甲 l\ /

(3一141)

式中，k，二0. 066 6 s-',k,为气压高度阻尼系数。

    本设计中INS的高度通道除采用气压高度信息阻尼外，还利
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用GPS高度信息对其进行校正。一般情况下，组合卡尔曼滤波器

不需要估计游移方位角误差Sao

    气压高度误差方程为

8h6 8h,+

= 463

(3一142)砚
一D 

 
一 

 
一-

式中 VG— 飞机地速;

        D— 气压相关距离，D

      w,, 测量误差噪声。

    陀螺漂移误差模型为

                E,=Eb,+WEJ

km;

j= x,y,z (3一143)

式中 Eb— 一阶马尔可夫过程;

        W,— 零均值高斯白噪声。

                    Eb,=一REJ Ebl+WEb,                 (3一144)

    影响GPS距离及距离率测量精度的主要误差源有GPS接收

机时钟相位误差8b和时钟频率误差8n e

8b二 8n+ 'gab

8n二一几8n+
(3一145)

式中 8n— 一阶马尔可夫过程;

  Wsb IWsn— 零均值白噪声;

      #8n— 反相关时间常数。

    SAR MCS中用GPS阻尼主INS的卡尔曼滤波器所包含的状

态变量有15个。

X, (t)=18VN  8v, 8vz   ON 01 妈

        8}o  8A  8h,  8h6  Es 。， E}  8b  8n ]T     ( 3一146)

滤波器数学模型的状态方程式为

              戈,(t)=F1(t)XI (t)+Gl (t) W, (t)      0一147)

式中
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0
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F, (3一148)
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G, 0  1  0 (3一151)

0  0  I

0  0 0  0

0  0 O 0

Wl=[2V I

          YCG

议份、 'CU下 Zv,,    7c, 'y TVE 0  0  0

W o, 2e尹动、 双 'd t刁an ‘。南]T (3一152)
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式中，0表示有相应维数的零矩阵，眯 为机体坐标系(b)到北西天

地理坐标系(9)的方向余弦阵。
﹁
1
.
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|

r
l
|
|
|
|
we
|
|
|
J

cos灸os必

cos0sin必

sing

一smYsin灸os必
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  一sinYsin必

cosipsin0sin必

  一sin7cos沪
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                                                                (3一153)

必是从地理北向计算的航向角，W,的元素为互不相关的零均值白

噪声 。

    (2)量测方程。采用位置组合时，卡尔曼滤波器的量测值为

GPS测量的伪距与INS计算的距离之差

              Z P,=PM,，一P"d        z“1,2,3,4       (3一154)

滤波器量测方程为

                  Z, (t)=HP(t)X,(t)+VP(t)        (3一155)

HP, V，的设计可参见公式(3一93)一(3一97)0

    HP=仁04。 (DBDA)4X3    041,4 (HGSP)4X2J              (3一156)

    采用速度组合时，卡尔曼滤波器的量测值为GPS测量的伪距

率和INS计算的距离变化率之差

                ZP,=P.一P 11 ，=1,2,3,4       (3一157)

滤波器量测方程为

                  Z,(t)=H, (t) X, (t)+V,(t)             (3一158)

Hp,V，的设计参见公式(3一111)~<3一115)0

      H，二[(DF)4X3 04X3    (DG)4X3 04X4    (HGSV)4X21

                                                              (3一159)

    气压高度h。与惯性高度h之差作为组合卡尔曼滤波器的另

一个观测量。量测方程为

                    Zh Ct )= Hh (t)X, (t)+ Vh(t)         (3一160)
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式中 Hh =  [O1x8    1 一1   Oixs] +

        Vh— 气压高度测量白噪声。

    综合式(3一155),(3一158),(3一160)得组合卡尔曼滤波器量

测方程为

}p(t)1  [H,(,)]                  IV尸 (t) I
}Z, (t’一I H, (t’一X, (t’十{V, (t){
LZh (t)] H,,(01                         Y, (01

(3一161)

或写成

                  Z, (t)二H, (t ) X, (t)+V, (t)        (3一162)

    2.主INS与S/D IMU进行传递对准的卡尔曼滤波器数学

        模型

    (1)状态方程。卡尔曼滤波器所包含的状态变量有:S/D IMU

相对主INS的速度误差(UVSNI即、。·)、相对平台误差角(OS9 , Y)Svi

os,)和S/D陀螺漂移误差(ES, ,ES,tES_)，总计为 8个误差状态

变量 。

      XZ =仁(3v、二 (3vsw   Osa   T)su   'Psz。、 。、、r。、之]TES,.   E4, Y

                                                                  (3一163)

    在模型设计中，采用相对S/D系统误差而不是绝对S/D系统

误差，是出自以下两点考虑:首先，从理论分析上来看，借对比两个

有相同误差动力学的系统信息所构成的测量值只对两个系统的相

对误差有观测性;另外，从实用上考虑，对相对S/D误差进行建模

时，能够指望S/D仪表误差要比主INS仪表误差大得多。可以证

明，X，的估计实际上与X2的估计是解祸的，、其含义是在卡尔曼滤

波器运算中，在这两组子矢量之间没有什么有意义的相关性。这种

特性在数学上等效于两个独立的卡尔曼滤波器，这是一种可靠的

鲁棒的结构设计，在卡尔曼滤波器中轻微的低性能S/D IMU建模

误差不会通过其速度匹配测量值反馈给主INS系统，从而损害其

系统误差估计。应当提醒的是，必须加以控制的误差量是S/D平



GPS在飞行器定位导航中的应用

台的绝对失准角，即在闭环误差控制中，S/D IMU应当用X，和XZ

中有关量之和进行校正，它代表S/D绝对误差的滤波器估计值。

    本设计中游移方位惯导采用9系中的惯导水平速度误差方程

          vz。 。[。 Vu __{， ，二
UvS_%一一R uvs."- -t-(dZZ一R ianrj uvsw一“zwsu, -r

几'OSZ+甲srcosa一甲Syslna

8z'.+n 2“一V-}"}tan}o{ BVSN+R (VNtan*一，avsw
f" (PS、十.fZOSN+0 ssslna+7 S'cosa

(3一164)

式中，Os,,17s，为沿游移方位坐标轴x和y的加速度计零位误差。

    相对平台误差角方程为

            (3z)cu, . 1_ v,a 、_ Vv_
mss=一 不孟二十 }dlz一 后 tan列叽w一 言WSZ十

                  rk 、 2、 / 止、

        氛,Cosa一 ss�sina

        w {_ v。, 、_ /_ vrv _
电、=共-一}1L:一答tansoj OSN十 }S2N一若 JOSz+

        R (、一乙 R‘一“T)一J”’(一” R)一口‘

      es,sina十￡S'cosa

          8v、，，       vv_ 了_ V-)_
甄、二一二书生tamp十若4'S V一ID、一带}电、十Esz

          x ‘一“T’R一。八 (一介 x)一“叮

(3一165)

式中，‘，，价、，E5ES o 二为沿游移方位坐标轴的陀螺漂移误差。

    陀螺漂移误差模型与式((3一143),(3一144)类同。

    由方程式(3一164),(3一165)和(3一143)(3一144)

曼滤波器的状态方程

              X:(t)二FZ(t)XZ(t)+GZ(t)W。(t)

    F:，G:和W:的表达式为

得到卡尔

(3一166)
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F2
FINs)5X5

  02X3

(0)3X3

(FE )3、3

(3一167)

03X3 一
F。二diag(一RS、 一RSb， 一l8Sbz) <3一168)

(0,)2X2

G2 C$
。{
。}
IJ

(3一169)

0            0

  W2=〔二。二WSpy    Ws- WSey Ws-    wSbs    WSby WSbz] T

                                                            <3一170)

式中，W:的元素为互不相关的零均值白噪声。

    (2)量测方程。取主INS计算的速度与S/D IMU计算的速度

之差作为滤波器量测值。

            Z2N=wSN+12N; Z2W=8V s,+-/2W

表示

          Z2=CZ2N         Z2WJT; V2=[-/2N                                 /2W]T

量测方程为

Z2(t) =H2(t)X2(0+V2 (t) (3一1'71)

式中

0  0  0  0    0  0

1  0  0  0    0  0

0〕
  } (3一172)
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    3. SAR MCS卡尔曼滤波器数学模型

    综合方程式(3一147),(3一162),(3一166)和(3一171)得到

SAR MCS卡尔曼滤波器数学模型

X (t)二 F(t)X(t)+ G(t)W(t) 0 一173)
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Z(t)二 H(t)X(t)+ V(t) (3一174)

式 中

X二「X,  X, IT (3一175)

(3一176)
o

凡

」 (3一177)

]T (3一178)

0

认

代

阿

阮

心
|
阮

 
 
 
 

一一

一一

Zz,TJ

  0-

Hz_

Vz,TJ

(3一179)
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    SAR MCS采用适中精度的S/D IMU测量天线的运动。典型

的飞行试验数据是:卡尔曼滤波器估计的主INS平台倾斜角误差

(RMS)约为0.19,，水平速度误差(RMS)约为0. 05 m/s;卡尔曼

滤波器估计的S/D相对平台倾斜角误差(RMS)约为0. 42' , S/D

相对速度误差(RMS)约为0. 12 m/s.滤波器的重要功能是控制和

校正S/D平台的失准角，并通过瞄准算法精确估算LOS方向和

R (t)。分析表明，平台失准角和LOS误差是造成运动补偿误差的

主要误差源。

3.3.3  GPS/INS/SAR组合导航与目标识别系统的设计方法

当机载多模式多功能雷达处于空一空工作状态，或为了隐身不
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允许雷达工作，或者测绘到的SAR图像中没有预定的地形特征

时，SAR便失去对INS修正的能力。为了保持高精度的导航信息，

并为SAR提供高质量的运动补偿，在INS/SAR组合系统中，引人

GPS是非常必要的。

    为了提高系统的容错性能，可采用联合滤波方法来设计

GPS/INS/SAR组合导航与目标识别系统的组合滤波器，其原理

框图如图3一56所示。GPS/INS组合子系统的研究已有大量的结

果，下面将重点研究INS/SAR组合滤波器的性能。

重调

INS I

Xm，(1/RAP.

GPS
子滤波器1

— X,>P,

X,�,(1/夕2)P. 主滤波器
X,.P,

SAR
子滤波器 2

INS2 X2,P2

图 3一56  GPS/INS/SAR系统的组合滤波器

    目标识别的处理流程如图3-57所示。现有的目标识别主要靠

人工参与识别，自动化、智能化的目标识别是目前大力开发和研究

的热门领域。

SAR图像

图 3一57 目标识别的处理流程
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3.3.4  INS/SAR组合滤波器的性能分析与仿真[6,251

    由3.3.1可知，将一幅SAR图像中各“分析窗口”的特征相关

所得出的偏差估计进行融合，经坐标转换，得出的是INS位置误差

4 , 8A及方位角误差0:的估计及其估计误差方差。因此组合滤波

器的量测方程为

                  Z*二〔8T 8A  0Z]T+V,           (3一182)

式中 E[V,  V,T] =R8,,;
      R— 测量噪声的方差，其大小取决于数字地图的误差和

            雷达图像的分辨率。

    从量测方程可以看出，由于不能提供对INS高度误差的观测

量，因此单纯的INS/SAR组合系统不能消除INS高度通道的发

散，需要加入气压高度或雷达高度信息对惯性高度通道进行阻尼。

lp、是直接的观测量，系统能提供较高的方位精度。

    在对INS建模时，取误差状态为

    X = [8v, 8v,  8v,  (p,   0, 乌 8cp 8A  8h

                      “， ‘、“。 17二 ,7,.  7 jT   (3一183)

    仿真计算中，考虑到合成孔径雷达对地面成像时，一般要求载

体在直线飞行状态。因此，假设飞机以300 m/s的速度，在 10 km

高度上向东飞行，惯性器件的精度及滤波初值见表3一6和3一70

                                裹 3一6

误 差 项 误差值(la) 相关时间

陀螺漂移 0. 10/h lh

陀螺测量白噪声 0. 0010/h 0

加速度计零偏 5 X 10-'g 0. 5h

加速度计测量白噪声 5 X 10-'g 0
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表3一7 滤波初始值(16)

8z入，, Szvk , 61'z 1 m/s‘

ON ,必n 5‘

中z 25‘

Scp, (3A 1"

Eh 30 m

    关于图像匹配，选取一幅分辨率为5m的512 X 512像素点的

雷达地图图像作为地图数据库中的基准图，把对该图进行旋转并

平移后加人高斯白噪声的图像作为实时的雷达测量图像。在平移

距离50 km，噪声方差为2个像素点，即10 m，旋转角为0.050的

条件下，利用代价最小化提取图像边缘特征的方法进行仿真计算。

所得结果表明:位置偏差为一个像素，即5m;对100 km视区内方

位偏差为0.050。这样，仿真分析中便参照上述数据选择测量方程

中的测量噪声。系统仿真中滤波更新周期取100 s或30 s o

    图3一58̂ 3一61是滤波更新周期取 100 s的仿真计算结果。

它们分别是INS/SAR组合系统的水平位置估计误差曲线、高度

估计误差曲线、速度估计误差曲线和平台姿态角估计误差曲线。从

图中可以看出，SAR对INS的位置校正是第一位的，其次才是对

速度精度的提高。INS的高度通道是发散的，需要引人气压高度或

雷达高度信息进行阻尼。提高 SAR对 INS的修正率，可明显提高

系统的精度。图3一62和3一63分别是更新周期为30 s并加人气

压高度阻尼信息后的水平位置误差和速度误差曲线。从图中可以

看出，尽管INS的陀螺漂移和加速度计零偏误差都比较大，但组

合系统的位置误差在200 s后，基本保持在数字地图的误差和雷

达图像分辨率的水平上，其精度是比较高的。在允许SAR对地面

进行测绘的条件下，提高修正速率的主要途径是增加SAR图像中

搜索地形特征的类型，增加并行算法的数 目。
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    INS/SAR组合系统的一个重要优点是，飞机不需要做机动飞

行即可获得INS空中对准的优良性能。在一般的位置/速度组合

导航系统中，平台姿态角误差45x, Ow,妈 的观测能力主要依赖于

比力把姿态角误差藕合进速度误差方程中。

    8V̀=尹X (v十砚Eab十〔舒勒、哥氏及重力误差项〕 (3一184)

式中 SV̀ — 分解在导航坐标系统中的速度误差;

        尹— 导航坐标系中的比力;

        ('— 姿态角误差;

      Cb— 机体坐标系到导航坐标系的方向余弦矩阵;

      8a b— 加速度测量误差。

    由于水平姿态角误差可将重力祸合进导航坐标系的水平轴

向，因此水平姿态角误差可连续进行观测。虽然陀螺罗径效应也能

对中，提供一定的观测能力，但其效应太弱，以至需要很长的时间。

为了增强观测力，一般要求飞机进行S形机动飞行用以产生水平

方向的比力分量，增大对方位角误差耍 的观测力。

    在INS/SAR组合系统中，方位角误差0:是直接可观测项，

因此在平直飞行中即可提供对45z的观测力，这是其它位置/速度

组合导航系统所不具备的优点。

3.3.5 实现GPS/INS/SAR组合系统的关键技术

    INS/SAR组合系统是一种新的组合导航体制，与其它位置/

速度组合导航系统不同，它是一种利用图像相关技术获得INS位

置、方位修正的组合导航系统并具有目标识别的能力。加人GPS

的目的是进一步提高系统的信息冗余，增强系统的自主性及容错

功能。GPS /INS /SAR系统除可用于飞机外，也可作为各类中远程

导弹的全程制导手段。中制导时，用GPS,SAR修正INS;末制导

时，用SAR搜索、识别及瞄准并引导导弹攻击目标，使寻的系统具
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有视觉能力。

    实现GPS/INS/SAR系统的关键技术包括:

    (I)从SAR图像中自动、可靠地提取地形特征的技术;

    (2)从数字地图中形成地图图像，并在此基.础上自动预测清

晰、可取的SAR地形特征的技术;

    (3)鲁棒的地形特征偏差:估计及融合技术;

    (4)建立由INS导航误差所引起的SAR图像失真的精确

模型 ;

    (5)自动初始捕获、匹配技术，当由于低截获、隐身的需要，不

能获得SAR修正和由于干扰也不能获得GPS修正时，INS的误

差有可能增大到不能使用“分析窗口”的程度，这时如果再进人

INS/SAR组合状态，自动初始捕获和匹配技术就显得非常重要;

    (6)快速、鲁棒的飞机主INS对天线处捷联惯导的传递对准

及校正技术。

    能够提供地面图像的传感器除SAR外，还有电光图像传感

器、毫米波雷达及激光雷达等。正在发展中的激光雷达能进行图像

和距离的探测，它具有分辨率高、特征稳定性好等优点 在图像传

感器和图像处理技术日益发展的今天研究这样的组合系统，具有

重要的价值。

3. 4 UPS/INS/罗兰 一c组合

导航系统F6.2i.22-

    与INS组合的理想系统，首先是GPS。目前GPSANS组合系

统的精度可以满足航路导航的要求。采用差分GPS及伪卫星技

术，或使用GPS载波相位观测量与INS组合可满足精密进场着陆

的精度要求。罗兰一c是一种远程、低频、脉冲相位式双曲线导航

系统。标准的罗兰一c接收机，在罗兰一c信号的良好覆盖区内可
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提供优于500 m的位置精度。我国是继美国、俄罗斯之后，世界上

第三个独立发展罗兰一C系统的国家。近几年，我国沿海地区已陆

续配置了三个罗兰一C台链。南海台链已在 1990年投人使用，东

北海台链于1993年底进人试运行，现已投人使用。它们基本上覆

盖了我国的沿海地区，又与日本、韩国、俄罗斯的台链相互交叠，罗

兰一C系统将成为我国的一种可靠且精度较高的远程无线电导航

系统。因此，将罗兰 一C、气压高度表加人GPS/INS系统，即使整

个系统的精度没有明显提高，但由于罗兰一C提供了冗余的水平

位置信息，气压高度表提供了冗余的高度信息，也会显著增强系统

的可靠性及容错功能。

    在本节中，作为I/MNS的一个子系统，首先研究了时差组合

的INS/罗兰 一C导航系统的设计方法及容错设计;其次，作为一

个具体的惯性/多传感器导航系统，研究了GPS/INS/罗兰 一C组

合系统的联合滤波器设计方法。

3.4.1 时差组合的INS/罗兰一C导航系统设计

    1.罗兰一C的误差模型

    罗兰一C最初是由美国海军为其海岸导航发展起来的一种双

曲线无线电定位系统。其基本工作原理是测量主台、第一副台到载

体的信号传播时差(TD, Time Difference)和主台、第二副台到载

体的信号传播时差。两个时差代表两条位置线(LOP,Line of Posi-

tion)，按两条位置线的交点可确定载体的位置。TD的测量是通过

脉冲粗测和载波相位精测实现的。罗兰一C的主要误差源是信号

的传播误差，即实际发射台一接收机的信号穿越陆地和海水上空

大气的传播时间与信号以光速在相应的理想真空中的传播时间之

差。主要的误差可分为:① 陆上(海上)的传播误差。这是由于电磁

波传播在自由空间与陆上(海上)大气层之间的差异造成的，如二

次相位因子误差、(SPF)和附加二次相位因子误差(ASF) o② 接收
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机噪声。实际应用中，该误差通常建模为零均值高斯白噪声。③ 周

选误差(Cycle Selection)。这种误差是由于接收机未能正确地选择

脉冲包络内第3周载波的过零点造成的。例如，若接收机选择了第

4周波，则在时差测量中将会产生10 11、的误差，引起位置线有
3 km以上的误差 。

    由于传播条件的变化以及接收点信噪比的不同等因素，不同

接收点的测量TD的误差往往不同，一般将用确定的误差模型补

偿了SPF和ASF后的TD误差8TD建模为一阶马尔可夫过程和

一个高斯白噪声过程之和

                        8TD二8TD_�-+-W,              (3一185)

(3一186)

式中

                、众。 1、__
              8TD L,=一石轩8TD,，十W:，

                      T� “，”一 、，

8TD,,— 一阶马尔可夫过程;

  Tv— 相关时间;

        W。，— 激励白噪声;

        W,— 测量白噪声。

    2.时差组合INS/罗兰一C导航系统组合卡尔曼滤波器数学

        模型

    由于罗兰一C不能提供载体的高度信息，因此将气压高度表

加人INS/罗兰一C组合导航系统，以使INS的惯性高度跟踪气压

高度的变化。时差组合的INS/罗兰 一C系统的原理框图如图

3一64所示。

    TD预处理的内容和目的为:① 使用确定的模型补偿SPF和

ASF ;② 平滑TD测量值，变换TD量测的数据率，使之与组合卡

尔曼滤波器的更新周期相匹配;③ 检测TD是否出现周选误差。

    卡尔曼滤波器状态变量包括INS的导航参数计算误差、陀螺

仪测量误差、加速度计测量误差、气压高度表测量误差和罗兰 一C

时差测量误差。状态变量选为
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X (t)=CSv, Oz  8T 8A  8h

C二 C、， C。

  8'UW   8VZ 中N 中W

守二 甲， 0:8h,8TD,�  8TD,,]T

(3一187)

式中 8VN , 8V9" 8vz - INS速度计算误差;

        O.v,Ou,,Oz— 平台姿态角误差;

        8c0, 8.1, 8h— 纬度、经度和惯性高度误差;

          ‘二，“、，“二— 陀螺仪漂移误差;

        甲,,0�,vz— 加速度零偏误差;

              8h,,— 气压高度偏置;

    8TD m1, 8TDm}— 时差测量误差。

INS导航数据 导航参数

图 3一64 时差组合的INS/罗兰 一C系统框图

卡尔曼滤波器数学模型的状态方程式为

X(t)二F(t)X(t)+G(t)W(t) (3一188)

式中X (t)的表达式见式(3-187),F(t),G(t)和W (t)的表达式分

别为
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F (t)=

.。。1一几

(F,\s)。、。

0

  0;

  (C/9)。、

  0、;

(FI,_�)。

  0;;

  (Cg):

  0;

  0;、

  0弓、

(FA(()、

0

4尸、』
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G (t)=
0   0  0  0

0   0  I  0
(3一190)

0  In
钊

n

0

︵1)

W (t)=仁二‘，zel,、

              亿QI_ 乞仁’￡

ze",   zu

0  0

tV'., 0  0  0   zu,

:。二 :、，一、，:。二 ::，。。 zCl III:。，、，〕

                                                                  (3一191)

式中，W (t)的元素为互不相关的零均值高斯白噪声。

    组合滤波器的量测为用INS及已知的罗兰 一C主、副台位置

和每个发射机的编码延时计算出的时差TD,\s，与罗兰一C接收机

实测的时差TDL之差。另外，还包括INS惯性高度和气压高度

之差。

一Ttl
DIN,:一TDL,

DINS=一TDI.，

一h。

(3一192)
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    从罗兰一C主台M，副台5测出的TD为TD_ -(p.一    p,) 1C.

其中C为电波传播速度，p是从发射台到罗兰一C接收机的测地距

离。TD,,，的误差为8TD.r= (8pm-8p,)/C。用INS位置，已知的罗

兰一C发射台M的位置以及已知的发射机编码延时计算的PIN、的

误差为

              8,0工NS, =Re (cos丸8}0十cos外sln必.8A)

式中，R，为地球平均半径，必。为从飞机到罗兰一C主台M连线的

太位角。罗兰一c接收机到发射台M 的大圆几何图形如图3一65

所示。

            大圆距离P.n

主台 M

赤道

图 3一65 大圆几何图形

必，=arctan
cos汽sin扭，一Ay )

slnq;mcos(Po一cos(p}cos (.,,一凡)sinV,

方位角的符号按表3一8表示的参数确定。

表 3一8 汽 的确定

办，角的象限 tan(p�, 抵一凡 {、”的象限 tan必 瓜一娜

1 十 + 一一 3 十

2 十 】 4
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由此 ，式(3一192)可改写为

Z=HX十V (3一193)

式中

R, (cos叭，一cos沪:)
          C

R,coskp(sin沪，，一sin沪;)
              C

R, (cos叭一cos叭:)
          〔”

R,cos}o(sin沪，一sin沪、)
            〔”

田
|
川
J
浏

0   0

一 1 0

        V=[VL  VL    VG]r

此处叭，为飞机到罗兰一C主台(M)连线的方位角，叭为飞机到罗

兰 一C副台(S1,S2)连线的方位角，V:为TD测量白噪声，V。为

气压高度测量白噪声。

    实用中，如所测时差误差中的周选误差不能及时剔除.将会造

成系统性能的严重下降。因此，采用残差X-检验来检测时差的周

选误差。当系统没有发生故障，滤波器正常工作时，卡尔曼滤波器

的测量残差(新息序列)为

                        ZA.二Z、一H,XA、一1

是零均值的高斯白噪声序列，且有

                E巨艺、2万」==HkPk、一、H才斗一Rk

若构造一个随机变量S4，则

              S、 }2T[H奋尸、。_          JHTk k [HkPA k-     k十R, I’么

    当系统正常工作时，S、是一个服从自由度为，，，的X-分布的

随机变量(m是量测Z*的维数)。当故障发生时,Z*不是零均值的
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高斯白噪声，这样。S*不再服从自由度为。的丫分布。由此可得

故障判断准则:

    当Sk>。时，故障发生;

    当SG廷:时，系统正常工作。

其中门限值￡可由预定的虚警概率，借助于XZ分布来选定。为增

加检测故障的灵敏度，采用Z*的每个分量的XZ检验方法。对应于

Z, (k)有

            A, (k)二Z, (k ) /CHkpk.*一,HT k +Rkl
.l, (k)服从自由度为1的丫分布。给定显著水平a= 0. 005，查丫表

得石00;(1)二7. 88，这便是报警值。

    3. INS/罗兰一C组合导航系统性能的仿真分析

    组合卡尔曼滤波器采用标准的卡尔曼滤波方程。仿真分析中

选择中国东海罗兰一C台链，主台在宣城，副台分设于荣城和饶

平，见图3一66。选用沿东海某地区的一段飞行轨迹，飞行剖面如

图3一67和3 -68所示。飞行过程中罗兰一C接收机的GDOP值变

化曲线见图3一690惯性传感器和罗兰一C接收机的精度如表3一9

所示，滤波初值见表3一l00滤波器的更新周期取 1 So

护
之

侧
毓

116 117 118 119 120 121 122 123

            经度/〔“)

  图3一66 罗兰一C东海台链
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表 3一9 传感器精度

传 感 器 误 差 项 误差值(la) 相关时间

INS

陀螺漂移 0. 50/h 1h

陀螺测量白噪声 0. 001 0/h 0

加速度计偏置 5 X 10'g 0. 5h

加速度计测量白噪声 5 X 10-'g 0

GPS接收机

时钟偏置 30m O 〕

时钟漂移 0. 3 m/s 1h

伪距测量白噪声 }0 m 0

伪距率测量白噪声 0. 1 m/s

罗兰一C接收机

时差相关误差 1. 5 tcs(450 m) 1h

时差白噪声 0. 3 Fes(100 m) 0

气压高度表
高度偏置 50m D,/vc

测量白噪声 5m 0

注:D,(相关距离)=450 km,vc为地速

表3一10 滤波初值(1v)

8VN , 8vw , azvz 1 m/s

中n+ ,中w 5̀

妈 25'

850, 8A 3‘，

8h 100 m
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    图3-70为纯INS的位置误差曲线。由图可见，纯INS的位

置误差上升很快，在t=550 s时，北向位置误差 8R., = 2 150 m

(l(;)，西向位置误差BRti, =2 500 m(la) a

500
000

500

  2

已 2
、，、

8尺、

1000

  500

翎
哆
喇
划

0   100 200

8R,

印日""T"

500 600

图 3一70 纯 INS位置误差(Ia)

    图3一71̂ 3一74分别是组合系统的位置估计误差、北向速度

估计误差、方位角估计误差和罗兰一c时差估计误差曲线。图中比

较平滑的曲线是 1。值，带毛刺的曲线是相应的Mc结果。从图中

可以看出，INS与罗兰一c组合后，明显提高了系统的位置精度，

发散的INS位置误差已被限制在罗兰一c的精度范围以内。开始

时INS的精度稍高于罗兰一c的精度，TD的可观测性较好，位置

修正作用较显著，随着时间增长，INS的误差增大，TD的观测力

降低，所以系统的位置误差有所增加。在t=550 s时，8R� =210 m

(1a),8RN=195 m(la), INS/罗兰一c系统属于位置组合系统，位

置组合不仅有利于对位置误差的估计，而且对速度误差也有估计

作用。在t=550 s时，北向速度估计误差被限制在约1 m/s(la)p

位置组合中，方位误差的可观测性较弱，需要通过较长的时间才能

使方位角估计误差逐渐下降，t=550 s时，方位角估计误差约为

6' (la)。
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图3一73 方位角估计误差
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图3一74 罗兰一C TD估计误差

    仿真分析中，假设在t=250-270s时罗兰一C接收机出现周

选误差。图3一75与3一76分别是滤波器的北向位置估计误差曲

线和残差曲线。可以看出，若不能及时发现周选误差将会造成很大

的估计误差，严重恶化系统性能。当出现周选误差时，残差从白噪

声状态跳变为偏置。卡尔曼滤波器在进行状态估计过程中总是朝

着减小新息的方向修正所估计的状态。图3一77为丫检验的私

(k)值曲线。可以看出，出现周选误差时，a, (k)远远超过了报警值。

当A(k)越过报警值后应立即拒绝使用该时刻的量测对滤波器进

行更新 。滤波器将使用预测值作为状态估计 。
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图 3一75 北向位置估计误差(出现周选误差)



GPS在飞行器定位导航中的应用

000

一 2000

一 4000

八
︵T
︶叫
︶
翎
傲

一 6 000

          时间 //s

图 3一76 残差R(1)

000

00

00

00

00

0

兑
甘

月b

4

乃
‘

 
 
TS
:
乙

500 600

            时间 //s

图 3一77  X̀ 检验的.1,
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                          Xk-mk,*一,X*一1

    图3一78和3一79分别是用A(k)进行监控后的北向位置误差

和A(k)曲线。从图中看出，采用分量Xz检验可完全排除周选误差

的影响。
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3.4.2 容错的GPS/INS/罗兰一C导航系统设计

    采用联合滤波器设计的GPS/INS/罗兰一C组合系统原理框

图如图3一80所示。

    联合滤波有两种基本工作方式。第一种方式，主滤波器融合

LF,和LFZ的结果得出全局最优解，这个解与使用所有量测的集

中式卡尔曼滤波器解的精度是相同的。为了实现估计的最优性，_主
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滤波融合后的状态估计和方差阵，须以子滤波器相同的更新速率，

反馈回子滤波器。这种方式称为融合/反馈模式(Fusion Reset

Mode)，其最大优点是可使低精度的LF:工作在高精度方式下，利

用主滤波器反馈回来的精确信息能对罗兰一C的时差误差进行更

好的校正。这样，当LF,发生故障时，LF:可提供较长时间高精度

解。但这种方式的最大缺点是，失去了高度容错的特性。一旦某一

传感器出现故障，立即会污染其它天 波器。一般渐变软故障的发
现需要积累一定的时间，当发现故障时，所有子滤波器可能都已被

污染。系统重构的惟一策略便是重新初始化所有的子滤波器，保留

没有出现故障的子滤波器。

重调

INS

PS接收

罗兰一C接收机

X' P'
X,',P,'P -F (MF)

电
心
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1
F
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一﹄月
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都

“

-
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铆

(i.F,)

气压高度

图 3一80 采用联合滤波器的GPS/INS/罗兰一C组合系统

    第二种方式是，主滤波器融合LF,, LF:的结果，得出全局的、

但是次优的解。这主要是由于信息分享仅在滤波初始时进行，滤波

过程中，主滤波器不再将融合后的状态估计及其方差阵返回子滤

波器。这是联合滤波的一种高度容错方式，被称为无融合反馈模式

(No-Reset Mode)。在这种方式中，LF:只工作在其单独操作时的

精度，它不能从主滤波器获得融合的高精度信息来提高自身的状

态估计精度。这样便存在两个明显缺点:(1) LF:解的精度不足以
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对LF，解提供直接的子滤波器之间的故障检测;② 一旦LF，出现

故障，系统解立即转向LF,，而LF:的精度与其独立工作时的精度

相当。这样，INS/罗兰一C子系统仅作为GPS/INS子系统的一个

低精度备份，对提高整个GPS/INS/罗兰一C组合系统的精度没

有显著贡献。

    在这两个方式之间，一种折衷的解决方法是，主滤波器以降低

的速率进行融合和反馈，增大主滤波器的融合、反馈周期，以便子

滤波器可独立工作较长时间。使故障积累到足够大以达到可以检

测出来的程度，避免子滤波器互相污染。

    对GPS/INS/罗兰 一C组合系统进行仿真研究时，选择LF

建模的状态变量为X, =仁SZy\  Bvii  8zlz (P\ 电、 0,  8c0  8A

  8h : :、e, C' ,  C、一17   8hl, 8b 81]̀。其中各变量的含

义与3. 2. 2相同，系统状态方程式见式(3一80) 0滤波器的测量为

INS计算的伪距、伪距率与GPS实测的伪距、伪距率之差，以及

INS指示的惯性高度与气压高度计测量的气压高度之差，量测向

量为9维。系统量测方程式为式((3一92).(3一110)和((3一116)的

综合。LF:的状态方程和量测方程同3. 4. 1。仿真使用的飞行轨

迹、传感器精度和滤波初始值如图3一67,3一68及表3一9,3一10

所示。

    图3一81̂ 3一84为状态方程 20维，量测方程11维的集中式

卡尔曼滤波器的典型协方差分析结果，它们分别是速度估计误差

曲线、平台姿态角估计误差曲线、位置估计误差曲线和罗兰一C时

差估计误差曲线。从图中可以看出，t=550 s时，速度估计误差
(la)约为0. 04 m/s，水平位置估计误差(la)约为8m，方位角估计

误差(la)可校正到2‘，罗兰一C时差估计误差(16)为4 0 ril.它代

表了GPS/INS/罗兰一C组合导航系统所能达到的性能基线。

    图3一85-3一88分别为融合反馈(FR)时(主、子滤波器的滤

波周期均为is)主滤波器的北向位置误差曲线、GPS/INS子滤波
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器的北向位置误差曲线、INS/罗兰一C子滤波器的北向位置误差

曲线和罗兰一C时差估计误差曲线。可以看出，主滤波器的精度主

要是由高精度的GPS/INS子滤波器决定的，低精度 INS/罗兰 -

C子滤波器对主滤波器的精度几乎没有贡献。在FR方式下，INS/

罗兰一C子滤波器可以从主滤波器中获得更精确的信息，从而使

其工作在高精度方式下，对罗兰 一C时差、误差有较高的估计

精度 。
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3. 5 GPS/INS/TAN组合

导航系统'14.16--2Uj

3.5.1 地形辅助导航(TAN)技术概述

    利用地形特征对飞机进行导航是人们所熟知的最古老的导航

技术，从19世纪末飞机出现起，飞行员就通过目视地形、地物进行

导航。然而，现代TAN技术与古老的地形导航技术截然不同，它

把地形数据库与地形匹配概念结合起来，使导航定位性能达到了

前所未有的精度。TAN技术已经和卫星导航、惯性导航等一样 ，

构成了当今重要的军事导航技术领域。

    TAN是利用地形和地物特征进行导航的总概念。在这个总

概念下，发达国家已研制出了多种不同的TAN系统，有的叫地形

轮廓匹配TERCOM，有的叫惯性地形辅助导航SITAN，有的叫地

形参考导航TRN，有的叫地形剖面匹配系统TERPROM，等等。

    TAN系统之所以能够迅速发展和成熟，是由下列因素决

定的:

    (1)研制出了能从有噪声和多值性的数据中提取精确信息的

各种算法;

    (2)处理器体积的缩小和性能的提高使其能在飞行器上实时

地完成这些算法;

    (3)新型存储装置(如大容量动态随机存取存储器芯片和光

盘)的出现使其能将世界范围的对作战来说有用区域的地形数据

存储在飞行器上的标准航空电子机箱内。

    目前，TAN系统的种类很多，但基本上可以分为两大类:一类

是以地形标高剖面图为基础的;另一类是以从数字地图导出的地

形斜率为基础的。它们都包含有地形特征传感设备、推算导航设
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备、数字地图存储装置和数据处理装置4部分。地形特征传感设备

(如雷达高度表、气压高度表和大气数据计算机)测量出飞行器下

方的地形剖面或其它特征，推算导航设备(如INS，多普勒导航雷

达)估算出的地形特征位置，再以这个估算位置为基础，在数字地

图存储装置中搜索出能与测得的地形特征有最好拟合的地形特

征，这个地形特征在数字地图中所处的位置，便是飞行器的精确位

置，然后再用这个精确位置数据对推算导航设备(如INS)进行修

正，如此不断迭代，就能使飞行器连续不断获得任一时刻的精确位

置。拟合是一种相关处理过程，用精确位置去修正推算导航系统也

要借助于卡尔曼滤波处理技术，因此，TAN系统中要有功能很强

的数据处理装置。

    与通常的组合导航系统相比，TAN只增加了大容量存储器这

惟一的硬件，而导航精度却能提高近一个数量级，达到十几米的定

位精度，这正是它的生命力之所在。然而，这种系统基本上是一种

适用于低空飞行的导航系统。在300 m以上的高度，其精度会降

低，而到了800-1 500 m的高度则无法使用。人们不禁要问:目前

GPS已获得广泛使用与发展，为什么还要耗费巨资大力开发研究

TAN呢?这主要是因为TAN系统具有一些GPS所不具备的性

能，因而能弥补GPS的不足。

    (1)在崎岖的山区作低空飞行时，由于受地形的遮蔽，很有可

能找不到或难于找到GPS定位所必需的几何配置良好的4颗星

座，因而，其定位连续性或精度受到影响，而此时TAN系统则正

处于最佳状态。

    (2)虽然GPS (P码)从绝对定位的意义上说可能比TAN更

精确，但GPS位置是用WGS一84大地测量坐标系确定的，而

TAN则自动地相对地图定位，这就消除了在水平方向上的地图基

准误差，其相对定位精度反过来可能比GPS还高，这在武器投放

中具有很大意义。
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    (3)垂直方向上的导航误差对地形跟踪和贴地告警有重要影

响。GPS是相对WGS一84椭球体定位的，而地图通常是相对大地

水准面定位的，它是由重力引力而形成的重力平面。测绘人员所测

量的高度很自然地是相对大地水准面而言的。对于整个地球，椭球

体是对大地水准面的最好拟合，在有些地方会包含几十米的位置

误差，这种误差可以通过重力测量而获得并修正之，然而对干

TAN则不存在这种误差。在许多情况下，TAN在垂直平面的测

量往往更精确，而这对于许多应用是至关重要的。

    (4) TAN不依赖于任何外部设备，因而其自主性好，且很难

被发现和干扰 。

    (5)许多现有飞机在改装时都应用了TAN和GPS a TAN基

本上是一种软件功能，它通常以附加的模块或软件的形式装人现

有的INS和雷达高度表或新的装置中，仅在处理器中附加少量运

行时间。数据库存储可能已经包括在数字地图显示的功能之中。

    从上述内容可以看出，TAN系统具有GPS所不具备的许多

优点，它是一种精确的自主式全天候导航系统，能够满足战术飞机

机动飞行，尤其是低空、超低空飞行的要求。利用GPS与TAN的

互补特性所构成的GPS/INS/TAN组合导航系统将会在各类战

术、战略武器的制导中发挥重要作用。

    TERCOM和SITAN是TAN技术中的两种典型算法。

    TERCOM 算法，即地形轮廓匹配算法，其原理框图如图

3一89所示。气压式高度表经惯性平滑后所得绝对高度和雷达高

度表实测相对高度相减得到地形实际高程剖面(序列)，与根据

INS位置信息和地形高程数据库所得的计算地形高程剖面(序

列)，按一定算法做相关分析，所得相关极值点对应的位置就是匹

配后的位置。若再采用卡尔曼滤波技术，还可利用位置误差的观测

量对速度误差、陀螺漂移及平台误差角做出估计，从而对INS的

导航状态做出修正，得到最优导航状态。显然，TERCOM算法要
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在获得一串地形高程序列后才能进行，属于后验估计或成批处理

方法 ，因而其实时性能较差。

INS 最优导航

图 3一89  TERCOM 算法原理框图

    景像相关是另一种相关分析法，又称为地表二维图像相关。它

可以通过一个数字景像匹配区域相关器将载体飞越区域的景像与

预存在计算机中有关地区的数字景像进行匹配，从而获得很高的

导航精度。由于地形高度相关特别适合于山丘地形，而景像相关则

特别适用于平坦地形，且具有更高的定位精度(可达到几米)，因此

将两者结合起来可获得最佳的匹配效果。

    SITAN算法是美国桑地亚实验室研制的桑地亚惯性地形辅

助导航算法，它不同于相关分析法，采用了广义递推卡尔曼滤波算

法，具有更好的实时性，其原理框图如图3一90所示。根据INS输

出的位置可在数字地图上找到地形高程，而INS输出的绝对高度

与地形高程之差为飞行器相对高度的估计值，它与雷达高度表实

测相对高度之差就是卡尔曼滤波的量测值。由于地形的非线性特

性导致了量测方程的非线性，采用地形随机线性化算法可实时地

获得地形斜率，得到线性化的量测方程;结合INS的误差状态方

程，经卡尔曼滤波递推算法可得导航误差状态的最优估值，采用输

出校正可修正INS的导航状态，从而获得最优导航状态。SITAN

算法比TERCOM算法具有更好的实时性，更适合于具有高机动
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性的战术飞机使用

INS状态

相对高度计算
与地形线性化

0字
也图

图 3一90  SI'I AN算法原理框图

3.5.2                GPS/INS/TAN组合导航系统的设计方法

    GPS能以多种方式与TAN系统进行理想的组合。在海面和

平地上空飞行时，TAN有产生漂移的趋向，而卫星不会被遮挡，因

而可以选择最佳星座。在地形崎岖的地区，低空飞行飞机的导航定

位可能会受卫星被遮挡的影响.但TAN的定位精度却十分高。这

样，它们相互补充，能达到完美的结合。

    在GPS/INS/TAN组合系统中，INS被认为是基础性的导航

传感器，这主要是因为它能以很高的数据率(50 Hz)提供六自由度

导航信息，其自主性强，可不受外界干扰的影响。

    为了提高组合系统的精度及容错性能，我们采用联合滤波方

法来设计GPS/INS/TAN组合导航系统，其原理框图如图3一91

所示。主滤波器包含20个状态:

    ·INS位置误差— 3个状态;

    ·INS速度误差— 3个状态;

      ·平台姿态角误差— 3个状态;

      ·加速度计零位误差— 3个状态;

      ·陀螺漂移误差— 3个状态;

      ·气压高度表偏置— 1个状态;

      ‘GPS接收机时钟相位误差及频率误差一一2个状杰;
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  数字地图误差— I个状态;

  雷达高度表测量误差— 1个状态。

                              、重调

INS

GPS

X,，(1/R1)Pm

LF了下才丫
-'X1，尸1
}1/N2}}m

TAN

RALT

X21 Pz

图 3一91  GPS/INS/TAN组合滤波器

    GPS/INS组合子系统的研究，前面已有大量的结果，下面两

节重点研究TERCOM系统相关处理算法和SITAN系统数学模

型及算法 。

3.5.3   TERCOM系统相关处理算法

    TERCOM算法的基本工作原理在于:在地球陆地表面上任

何地点的地理坐标，都可以根据其周围地域的等高线地图或地貌

来单值地确定。当飞行器飞越某块已数字化了的地形时，机载雷达

高度表测得飞行器离地面的相对高度h,，同时气压式高度表与

INS相组合测得飞行器的绝对高度(或海拔高度))hoh与h,相减即

可求出地形高度h,，如图3-92所示。当飞行器飞行一段时间后，即

可测得其真实航迹下的一串地形高程序列。将测得的地形轮廓数

据与预先存储的数字地图进行相关分析，具有相关峰值的点即被

确定为飞行器的估计位置。这样，便可用这个位置来修正INS指示

的位置，如图3-93所示。在做相关处理的过程中，可根据INS确定

的飞行器位置从数字地图数据库中调出某一特定区域的数字地
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图，该数字地图应能包括飞行器可能出现的位置序列，以保证相关

分析处理得以进行。

通
h， ~

                  、‘护

                  、-尹

                  、~户产

海平面

图 3一92  h�h和 h，关系示意图

图 3一93 地形轮廓匹配的示意图

    TERCOM 系统相关处理的作用是在存储地形上找一条路

径，这条路径平行于导航系统指示的路径并最接近于高度表实测
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的路径。为了简单起见，我们把二维的问题表示成等效的一维间

题，并把高度表示成真实高度加上一个随机噪声。测量的高度表

示为

                        h,(i)= h(i)十 n,(z)              (3一194)

存储的地形高度表示为

              h,n (z f J8x)二h(z,J8x)+n,n(z,J8x)            (3一195)

式中 h(z),h(i,JBx)— 真实地形高度;

      n,(i),n.(I,JSx)— 随机噪声;

                lax— 存储路径偏离测量路径的距离。

    相关处理算法就是确定一种性能指标，寻找一条使性能指标

最好的路径，即为所求的路径。

    TERCOM系统相关算法采用的性能指标有三种，即交叉相

关算法(COR,Cross Correlation)、平均绝对差算法(MAD, Mean

Absolute Difference)和 均 方 差 算 法 (MSD,Mean Square

Difference)。它们的定义分别为

Jcoa (J-3X)二
1LX-71，，二、、，
下 户,n,nl2,Jox)n八，
‘ 仁了

JMAD (J8x )一士LI h, (1 ,J8x，一、‘(*。，
一贵LCh,n (Z，，、)一;,(1)T

(3一196)

JMSD (J衍)

    最优路径 的计算是使 Jcox()8x)最大，J MAD(j8x)和

JMSD (J8x)最小。

    采样数L和经过的距离dL，采样间隔S (s)及速度v有关，因

为d, = vSL o d:也叫做“累积距离”。其规范化形式为

                          月=dL/8x,                           (3一197)

式中,8x‘为地形的相关长度。为了不出现错误的定位，通常取

卢妻4。为了得到更好的精度，可取口、10。为此，采样需要的地形
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轮廓长度即累积距离约为6-9km,

    假设信号和噪声都是指数相关的，且其相关距离相同，存储地

形噪声和量测噪声无关。把式((3一194),(3一195)代人式(3一196)

中，并取其数学期望，则得

  E [J .OR (>8x)二JcoR (lax)=:

                _厂1右 ， 、、 门 _ 、、

          ELL Lh(i,j8x)h(r)_, 」一“,08x)   (3一‘98)
E [JMSD (,78x) ]=JMSD (.18x)=

_1T交[h2(，，，。二)+h2(，)-
力 r=1

          2h(，，，。二)，(r)+n,. (r，，、)+n? (r):}-
                  2仁R, (0)一R, (,78x) ]+R, (0)      (3一199)

式中Rn(0) = n'.(r,j8x) -f- nz(i)o

    假设相关函数R,Q8x) = C2exp(一j8x/8x,),Rn(78x) _

CT nexp一j8x/8x, )，式中P=游/试是信噪比。取规范化的偏离距

离为8x' = 8x/8x,，规范化的性能指标J(8x' )/a7 ,J(8x' )/a7和

8x‘的关 系 如 图 J(ax')la,l

3一94所示。从图上

可以看出，性能最优

的条件是j8x = 0,

即 8x' = 0，此 时，

了COR最大，而JMSD最

小。由于MSD的曲

线更陡峭，因而更容

易达到最优。

    实际上 ，由于相

关处 理的数据 长度

卜、、

 
 
/

片
I
J
生
1

/
\

1

一 3

  ，、
            、

一 尸户沪
~J‘-

一 2

.x/MSD
、 2

COR

图 3一94

一 1    0     1     2     3七‘

      8x‘二8x/8x,

MSD和COR性能指标期望值
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有限，通常交叉相关算法得不到真正的最大值，因而精度不高。三

种算法的精度比较如图3-95所示。纵坐标为规范化的定位误差

标准差a, lax,。从图上可以看出，即使噪声为零的情况下，COR算

法也没有带有噪声的MAD和MSD算法精度高。MAD和MSD相

比，MSD算法精度略高于MAD算法，但MAD算法能够提供精度

和计算效率的最佳结合。

0.06

0.05卜交叉相关f\ 。/、一。
0.04

MAD

M SD

﹄老
\
公

aN 二 0

0.03

0. 02

0.01

12夕

图 3-95 算法精度比较

    可以看出，上述算法只能预测飞行器的位置。只有将该位置作

为观测值与INS的位置估算值相结合，并通过卡尔曼滤波，才能估

计和修正INS的导航状态误差(见图3-89)。为了正确地进行这些

更新，必须知道这些定位数据的精度。图3-96是一种采用MSD算

法的模拟结果，它以信噪比的函数形式给出，取UT =25m和ax,

= 650 m的地图，对200次飞行试验模拟的定位误差量进行了平

均。可以看出，在高信噪比(一20 dB)情况下，只要经过2个或3个

相关长度之后就能获得良好的定位;在中等信噪比((5 -10 dB)

时，必须要飞过 5 ̂10个相关长度;在低信噪比(一OdB)情况下，
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必须飞过很长的距离才能获得较好的定位。

信嗓比
_OdB

一、.、、._、、.__SdB
_ l OdB 、一

卜
‘r
卜
卜
L
r
L
仁

﹄
‘
r
卜
‘
L
r
r
l-
L
L
卜
L

400
300

200

100

日
\
喇
翎
哆
划
调
河
睁

0‘
  0.0

、，，口、碑·、少、，-一~ ~-.
一产、声司备产示侧.，.-二

2.5   5.0 7.5    10.0 12.5 15.0

归一化爪积长度

图 3一96 相关处理的定位精度

    用TERCOM算法预测飞行器的位置，是通过毫无遗漏地搜

索在误差圈或存储地形图的区域内的每个格网位置的办法来实现

的。在收集雷达高度表的测量数据时，不可能用递推的方法来执行

上述搜索，而是测得了一串地形轮廓序列之后才可实现，正是这种

全局搜索的特点使其计算时间增长。此外，这种算法还要求飞行器

在测定地形轮廓的过程中不做机动飞行，而要按规定的航向和已

知的速度飞行。上述要求使这种算法对航向误差较敏感。

3.5.4  SITAN系统数学模型及算法

    SITAN采用一种广义卡尔曼滤波器算法，它连续地处理离地

高度测量值，从而估算出未被辅助的INS所产生的航迹误差。

    取INS的三维(东向、北向及垂向)位置误差介，勺，叙和二维

速度误差8v,,8v，作为滤波器状态，记为

                X=[8x 句 8h      w,  SV,]T       (3一200)

系统的5维运动方程为
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                    8x=8v, +wx

                    8y=8vy+切，

                  8h=wx

                      8v二二 wvx

                    8v,只切二，

于是有系统的状态方程

                            X= FX 十 W

式 中

(3一201)

0  0  1

0  0  0

0  0  0 (3一202)

0  0  0

0  0  0 2w v
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设滤波周期为T，离散化后的状态方程为

                  Xk=mk.*一1Xk-1+W*一1

式 中

(3一203)

avyk]T (3一204)

口k.k一1  = (3一205)

    SITAN算法利用INS和数字地图信息估算的相对高度人，和

雷达高度表测量的相对高度h，之差获得一维量测值Z。由此可建

立系统的量测方程。

    由于地形高度h‘是水平位置(x,y)的函数，记为h,(x,y)，其

中x,y为飞机的真实位置，h‘为真实的地形高度。INS指示的三维

位置为(x ,夕,h)，其中人为绝对高度。根据(x,夕)，从数字地图中可
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查出地形高度h,任,y)。显然，估算的相对高度h
                      h二二h一hd(x,y)

而

                    hd(x,y)=h, (x, y)+乙

式中，Y,。为数字地图制作时的测量与量化噪声。

获得测量的相对高度石(二，y)，并有

                    h, (x,y)= h,(x,y)+ 艺

式中 h— 真实相对高度;

        Y,— 雷达高度表的量测噪声。

可表示为

        (3一206)

        (3一207)

从雷达高度表可

(3一208)

卡尔曼滤波器的量测值为

Z=h,一h，一h一hd(x砂)一h'(二，y)=

h+叔一仁h, (x十8x,y+8y)十Y�]一((h，十Y,)=

                    a h, (x, y)， a h, (x, y)。
“ 一 “ 一 “八 优 ，Yl 一 — V IT 一 — OV t

                                dx             dy

8h一 Y�，一 Y，一 艺 (3一209)

式中采用一阶泰勒展开法

实高度h可表示为

                                h

将式(3一210)代人式(3-

，乙为由此产生的线性化噪声。飞机的真

=h,+h,(x,y)

209)可得

(3一210)

二 a ht (x, y)。 dh,(x,y)。
乙 一 — _—      u,z — — — ov 汁~on — / ‘ — / — /I

              〔众， dy

(3一211)

dh,(x,y)
    dx

a h, (x, y)

    dy

式中，h二和h，为地形在二，y方向上的斜率。并设
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                      Y二一 Y，一 7洲一 Y,

为量测噪声，它由数字地图制作噪声、雷达高度表量测噪声以及地

形随机线性化噪声所组成。最后可得卡尔曼滤波量测方程

Z= HX + Y (3一212)

式中

H=仁一h, 一h,, 1  0  0 ] (3一213)

此处采用一阶泰勒展开法将非线性量测方程简化为线性化方程。

    除上述滤波器数学模型外，还设计了并行SITAN，这是因为，

当初始位置误差((IPE)接近几百米时，SITAN达到稳定状态所需

要的距离过大。并行SITAN是一排广义卡尔曼滤波器，它们处理

的是相同的高度表测量值，而每个滤波器所利用的数字地图位置

数据各不相同，经过一些修正次数之后，就认为平均加权残差二乘

方(AWRS)值最小的那个滤波器有正确的位置估值。AWRS值定

义为

AWRSM,,一 _1n〔客
      乙于

H卫H万+及
(3一214)

第少个渡波器

式中 乙— 第2次修正时的残差，A, = Z，一鱿笼/，一。;

          n— 修正次数;

HPHT + R— 残差的方差;

  H,,P},R,— 分别为第i次测量的卡尔曼滤波的量测矩阵、协

                  方差矩阵和量测噪声方差阵。

    一旦并行滤波器减小了初始位置误差，单滤波器就能很好地

工作，实质上稳定状态就开始了。

    要实现并行SITAN就必须规定所需要的并行滤波器的数量

和几何布局以覆盖IPE。可以用间隔固定的方格，把滤波器的中心

定在INS指示的水平位置周围，然后去掉各个角上及角附近的滤
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波器，以减少滤波器数量。为了进一步减轻计算负担，在并行

SITAN中往往使用3状态而不是5状态滤波器，即

                  X*二「8.x,  8y,  6h、 ]T           (3一215)

    对单滤波器和并行滤波器两种实现方法来说，都用叫做随机

线性化的最小二乘方平面对地图进行拟合，以计算斜率h:和h, o

误差协方差矩阵的水平方向标准偏差a，和a、由下式确定:

              P=E[(x一X)   (X一X)门

diagP=「。呈 。母 a元 。蓉 a矛、

。二和a,，用来确定平面的大小C把平面拟合的残差RF工Tp加到测量

误差方差R*上，以保证当平面拟合很大或飞机处于不平坦地形上

空时，SITAN滤波器对测量值加上较小的权，因而适应于当地地

形情况。

    SITAN系统可工作于三种模型，即搜索模式、跟踪模式和丢

失模式 。

    系统起动时，SITAN就进人搜索工作模式，搜索模式能可靠

而有效地在一个很大的不确定区域内定出飞机的位置。926 m的

初始位置圆概率误差由中心定在格网不同点上的57个3状态滤

波器所覆盖，它们的初始位置估值相隔525 m(图3一97)。如果初

始定位误差是用具有规定的CEP的二维正态分布来描述的，那么

飞机位置落在滤波器网篮内的概率为0. 978 5 a

    当认定57个滤波器中有一个有可靠的飞机真实位置估值时，

系统便进人跟踪工作模式。在这种模式中，以所选定的搜索滤波器

的估算位置开启一个5状态滤波器。在跟踪模式中，所用数字地图

为一条狭长的区域，该区域的宽度取决于系统定位精度。此时，每

隔100 m输出一次飞机位置的估值，并用它来控制座舱显示器。表

3一n列出了搜索模式和跟踪模式的卡尔曼滤波算法。



224 GPS在飞行器定位导航中的应用

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

口
39

口
40

口
41

 
 
 
 
 
 

口
38
口
25
口
26
口
27
口
42

 
 
 
 

口
37
口
24
口
9
口
10
口
n
口
12
口
43

口
56
口
36
口
23
口
8
口
1
口
2
口
13
口
28
口
44

口
55

口
35

口
22

口
7

口
。

口
3

口
14

口
29

口
45

口
54
口
34
口
21
口
6
口
5
口
4
口
15
口
30
口
46

口
53
口
20
口
19
口
18
口
17
口
16
口
47

 
 
 
 

口
52
口
33
口
32
D
31
口
48

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

口
51

口
50

口
49

图 3一97 并行滤波器的布局

表3一11       SITAN广义卡尔曼滤波算法

1.规定Xo+'， Po+'， Q,R和m

2.预测(传播)误差状态和协方差

Xk习 = Ox工+)

Pk+i=mPk+)mz+Q

3.用Xk+1 +PI)和数字地形标高数据(DTED)来计算Hk+, ,RFITk_，和

h(X羹召),RFIT为地形非线性化所引起的拟合误差的方差

4.增益计算

Kk+1=Pk1+-1'H孔1 CHk+1Pk+iHk+l+R+RFITk+1]一’

5.更新误差状态和协方差

X ̀+'k+1=X̀-'k+1+Kk+1CZk+1一 (hk̀+- 1'一h (Xk+i ))]



第 3章 组合导航系统

续 表

      对于搜索滤波器:

    Pk丰;=〔，一Kk+IHk+1口P挥}

      对于跟踪滤波器:

    Pk̀ ++ 1>=CI一Kk+IHk+, ]Pi+i CI一K*+IH，+1]‘+Kk+i>

            (R十RFIT,+, )Kk+,

6.更新飞行器状态估值

    XA+,,=X黔 +ax ̀+,)

7.返回到第 2步。

    把RFIT当作附加测量不确定性来处理，并在卡尔曼增益矩

阵的计算过程中，加到测量方差R中去，可在拟合不好时适时调节

增益。

    如果在搜索模式中，模式控制逻辑确认飞机不在某个搜索半

径范围内(如2 363 m)，则进入丢失模式。在丢失模式中，系统不提

供任何位置估计，飞行员必须修正INS，使SITAN系统重新开始

工作，从丢失模式返回到搜索模式。

    SITAN系统的设计性能用正确的滤波器从搜索模式进人跟

踪模式的可靠性以及跟踪滤波器估算飞机位置的精度来衡量。

    为了用统计方法评价搜索模式的可靠性，采用了美国中南部

区域的实际飞行数据进行MC运算。每次运算都根据二维正态分

布随机地选择水平初始位置误差，从而获得926 m的圆概率误差。

在一次典型的模拟试验中，为进人跟踪模式所选择的那些滤波器

的径向误差分布是:中值为106 m,95%为226 m。在径向误差大

于300 m时，无滤波器进人跟踪模式。模式控制逻辑一次也未进人

丢失模式。该次飞行以150 m的平均离地高度在不太平坦的地形
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上空持续飞行了2 600 s，不太平坦的地形有起伏的山丘和大片树

林。在平坦、不太平坦和不平坦混合地形上空飞行时，所选的这些

滤波器的径向误差上升到138 m(中值)和287 m(95%)。由此，证

明了搜索一跟踪模式控制逻辑的工作是非常可靠的。

二__惯导
— AFTI/SITAN
--一 AFTI/SITAN预计的

                        沪碑，一沪

‘.口 .口 口..‘洲 门口 ‘口， 曰户户 .口 ，，
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尽Ms=5. 3%
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图3一98  AFTI/SITAN算法跟踪模式精度

    图3一98示出SITAN算法跟踪模式精度。未经辅助的INS初

始位置误差为646 m。从t二0到t二71s系统处于搜索模式，在这

段时间内，不给火控计算机提供SITAN估值。经过96次修正之后

(t =71 s)，系统以76 m的水平位置误差进人跟踪模式。跟踪模式

的中值误差为64 m,95%为91 m。这一段飞行是在斜率标准偏差

约为5%的不太平坦的地形上空进行的。在各式各样地形上空以

大得多的初始位置误差开始的飞行也获得了不到100 m的中值跟

踪精度。结果表明，采用SITAN算法，使数字地形标高数据库

(DTED)与攻击机上通常装载的雷达高度表和INS结合起来使

用.可产生出其精度大大高于只用惯导所得精度的飞行轨迹。
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4.1 概 述

    航空是人类利用飞行器在地球大气层内的航行活动，习惯上

仅包括有人或无人驾驶的飞机的飞行活动。美国人莱特兄弟在20

世纪初制造成功世界上公认的第一架飞机，开创了现代航空的新

纪元。这是人类首次实现持续的、有动力的、可操纵的飞行。为了

实现飞机的飞行操纵，飞行员必须通过机上机械操纵系统操纵舵

面和油门杆，控制飞机的飞行;或者通过飞行自动控制系统操纵舵

面和油门杆，自动控制飞机的飞行，它包括完成姿态和航向保持、

增稳和控制增稳、空速控制、航迹控制、自动导航、自动着陆、地形

跟随或地形回避、自动瞄准、编队飞行、配合自动空中交通管理以

及其它特殊任务飞行，如空中搜寻与急救、空中加油、海上平台的

起降等。所有这些功能的实现都有赖于飞机运动状态(姿态、质心

位移、速度、加速度等)的确定，而卫星定位系统(如GPS)则提供

了一种全球、全天候、精确、连续的7维信息测量系统。

    现代航空中，为了保证民航飞机的安全和有效活动，建立了空

中交通管理(ATM)系统，它包括空域管理、空中交通流量管理和

空中交通服务。其目的是避免飞行中的碰撞，保证飞行中每架飞机

的最佳效率，紧急情况下对飞机的援助，以及提供各种必要的信息

等。除此之外，通信、导航和监视(CNS)都是现代航空的必要支持。

随着21世纪的来临，世界各国及其航空工业正面临前所未有的挑

战。这些挑战来自不断增长但又往往无法预料的空中交通量，不断
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出现的新技术，迅速变化的商业和管理体系，不断强化的环境保护

意识，以及需要对基础设施大量投资。例如，从 1981-1991年，固

定航空交通以吨计算，运输量增加了65%，同期内飞行活动增加

了30%，客运总量 1987年首次超过 10亿人次。预计到 21世纪

初，飞行活动将增加25%，旅客年人次约为18亿左右。如此大量

的空中交通量对ATM 和CNS提出了极高的要求。为了满足全球

范围内民用航空日益增长的要求，提高机场和空域的使用效率，并

通过为飞机提供最佳航路来控制费用，ICAO 1983年成立的新航

行系统(FANS)委员会对现有系统和新技术的应用进行了广泛的

研究，得出结论:开发卫星技术是克服现有系统的局限性，并在全

球范围内满足未来的成本一效益要求的惟一可行办法。

    航空是GPS及其相关技术的最大的也是最重要的用户，迄今

为止的试验和开发工作已表明，GPS可以用于航空飞行的诸多方

面。特别是由于它的星基特点，有可能提供一种全球导航一着陆一

体化、空一地一体化的系统，完全改变了CNS和ATM 的方式和概

念，也改变了国际FANS的进程。总括GPS在航空方面的应用大

约有以下几个方面:

    (1)航路导航。根据GPS的精度和动态适应能力，它将可直

接用于飞机的航路导航。特别是它的全球、全天候、无误差积累的

特点，更是中、远程航线上目前最好的导航系统。GPS不依赖地面

设备，可与机载计算机等其它设备一起进行航路规划和航路突防，

为军用飞机的导航增加了许多灵活性。

    (2)监视。目前飞机的监视主要靠雷达来实现，即使建立了全

球网络，也不能保证全球、全天候工作。利用GPS和无线电数据

链，报告飞机的运动状态，完成“自动相关监视”，这是FANS计划

中的ATM的一部分。

    (3)进场/着陆。基于GPS或差分GPS的组合系统将会取代

或部分取代现有的仪表着陆系统((ILS)和微波着陆系统(MLS),
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并使飞机的进场/着陆变得更为灵活，机载和地面设备更为简单、

廉价。来自美国、德国的报道说，GPS系统已可完成ICAO的11级

精密进场 。

    (4)机场管理。包括终端区飞行管理和机场场面管理。由

GPS/数字地图/数据链组合系统可使机场塔台监视和调动机场附

近空域的飞机及地面滑行中的飞机和车辆。

    (5)特种飞机应用。航空母舰上飞机着舰/起飞导引系统，直

升机临时起降导引，军用飞机的编队、突防、空中加油、空中搜索与

救援等。

    (6)航测。除了一般飞机要求的导引、起降功能外，用于航测

的飞机还需提供与机载测量或摄影设备的位置及时统信息交联、

数据记录及事后处理。

    可以肯定，以上并未包括GPS在航空中应用的所有方面，并

且新的用途仍在试验与开发之中。根据FAA关于GPS正式运行

的时间表(表4一1)，可以粗略看出GPS应用的进程。

表4一1  FAA的GPS运行时间表

飞行阶段 多传感器导航 补充导航 单一导航

海洋航路 1991年 〔，月 1993年12月 1995年 6月

大陆航路 1991年 〔，月 1993年 12月 2000年6月

终端区 1992年 L:月 1993年12月 2000年6月

非精密进场 1992年 2月 1993年12月 2000年 6月

机场表面引导 1994年 12月 1998年 12月

I类精密进场 1994年 12月 1998年 12月 2005年 6月

II/班类精密进场 待 定
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4.2               FANS进程及 RNP概念

4.2.1新航行系统(FANS)所规定的航空导航发展方向

    1. FANS概念及其形成

    ICAO鉴于现存民航通信、导航、监视系统的缺陷及局限性，

不足以应付新飞机航速航程的扩展和日益增长的空中交通量，以

及在新技术飞跃发展下，缺乏统一研究，阻碍了它的进展。今后更

难于进行交互工作和协调运行，这对国际民航的发展极为不利。于

是ICAO于 1983年底成立了一个 FANS专门委员会，并规定其

任务为对空中航行的有关技术进展(包括卫星技术)进行研究，对

国际民航未来25年期间的发展情况提出新系统协调发展的概念。

该委员会经过 5年时间的努力，在1988年5月的FANS第4次会

议上提出了最终报告，列出了对未来25年内空中航行系统的总体

概念，各个组成部分及其可行性的论证和推荐。经过航行委员会批

准，并认为有必要继续完善和研究如何在全球协调实施的问题。又

成立了新的FANS第二阶段的特别委员会(简称FANS/ II )，负

责制定FANS的实施计划和过渡安排。同时，FANS的概念和基

本方案，在 1991年 ICAO第 10次航行会议上一致通过，并于

1992年 10月得到ICAO第29届大会批准。

    FANS/ II专门委员会在1993年的第4次会议上宣布完成了

历史使命，从而全面转人实施未来航行系统的阶段，同时认为，既

然已经进入实施阶段，不再是“未来”的系统，所以改称为“国际民

航组织的CNS/ATM系统”，简称“新航行系统”。此次会议公布了

两个典范性文件，一是“新航行系统”总论，一是带有时间进程的

“新航行系统全球过渡协调计划”，用以指导今后实施阶段的工作。

这样，FANS已成为ICAO历史性的法定的未来航行系统，ICAO
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全体成员国将遵照执行。

    1994年 10月 ICAO又临时成立了一个实施FANS工作班

子，由ICAO主要成员国的民航局高级领导参加，讨论了今后的实

施策略，并对组织、法律、经济、规章诸方面的建设作了安排。现正

在成立一个FANS实施委员会，该委员会是今后指导FANS实施

的ICAO最高机构。其任务是审议实施FANS全球过渡协调计划

以及各国、各国际组织、航空公司和工业界实施计划的进度。

    1995年10月ICAO第31届大会决议，责成理事会尽快组织

召开一次实施FANS的全球大会，讨论与实施FANS有关的财

政、组织、合作、法律和规章问题。

    在过去的十几年中，许多国家投人了大量人力和财力，对

FANS进行 了多方 面 的论证 和试验 。有的 国家 已经开 始 了向

FANS过渡的实际步骤，一些国家正在制定本国的过渡计划 。从 国

际发展总的趋势看，当前已进人在局部地区建设和发展FANS的

试验和演示阶段。

    2. FANS的构成及特点

    FANS由通信(C)、导航(N)、监视(S)和空中交通管理

(ATM)4部分组成。通信、导航和监视系统是基础设施，空中交通

管理是管理体制、配套设施及其应用软件的组合。

    FANS是一个以星基为主的全球通信、导航 、监视加上 自动化

的空中交通管理的系统。从技术上说，是卫星技术+数据链技术+

计算机网络技术。FANS所采用的新技术有:一是卫星技术利用，

从陆基通信、导航、监视系统逐步向星基通信、导航、监视系统过

渡，早期阶段先用星基系统作为陆基系统 的补充，后期除少数陆基

设备作星基系统的备用外，大部分陆基设备将被淘汰撤离，逐步以

星基系统为主;二是数据链的开发利用，实现空一地、地一地可靠的

数据交换，并进一步实现空一空数据交换;三是系统的数字化、计算

机化及联网化。
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    FANS规定了未来导航系统的组成:

    (1)逐步引进区域导航(RNAV)能力，并使其符合所需导航

性能(RNP) e

    (2) GNSS将提供全球覆盖的导航，用作飞机导航和非精密

进场。

    (3) MLS或差分全球卫星导航系统(DGNSS)将取代ILS，用

作精密进场和着陆。

    (4)自动定向仪(ADF)及无方向性信标(NDB)、甚高频全向

信标(VOR)、测距设备(DME)将逐渐退出。

    (5)奥米加导航和罗兰 一C导航将消失，INS将保留并发展，

发展组合导航。

    向 FANS的演进为 :

最低导航性能规范

奥米加/罗兰一C

NDB

全向信标/测距仪

气压高度

,m性导航/惯性基准

ILS

RNAV/RNP

GNSS

气压高度

GNSS测高(超高空)

惯性导航/惯性基准

M LS

4.2.2 区域导航(RNAV)的实施

    RNAV是一种导航方法，允许飞机在台基导航设备的基准台

覆盖范围内或在自主导航设备能力限度内，或两者配合下按任何

希望的飞行路径运行。

    这里引用了台基导航设备和自主导航设备两个名词。根据其

注解可知:依靠外部电台信号而工作的导航设备叫台基导航设备，

它包括陆基导航设备(即一切传统的以地面电台为基础的)和星基
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导航设备(即新的卫星导航系统)，通常人们也称其为“非自主导航

设备”。而自主导航设备是不依靠任何外部的人为信号源工作的导

航设备，它包括多普勒雷达系统、INS及天体导航设备。针对以上

定义，RNAV允许在任意两个航路点之间建立飞行路线。也就是

说，在管制区域内可以自行任意定义航路点，并以航路点的连线为

航路，允许在这些已批准的自由建立的航路上飞行。

    RNAV是一种导航方法，从方法来说是基于不同定位计算的

方法。传统的无线电导航方法采用算出飞机相对电台位置实施导

航，RNAV方法采用算出飞机绝对位置导航。在NDB, VOR,

DME, TACAN, VORTAC无线电导航居上风的时代，航线是按

逐台飞越的原则编排的。航线就是导航台之间线段的连接。无线

电定位只能定出相对于电台的位置，所以传统导航方法是从一个

导航台飞向另一个导航台，自从出现了DECCA,LORAN,

OMEGA，多普勒雷达，惯性导航以后，情况有很大变化。无线电定

位或其它定位方法可以定出飞机的绝对位置(地理坐标)和/或飞

机相对于计划航线的位置(航线坐标)，从理论上解决了不需飞向

或飞越电台本身，航线可以由不设电台的航路点之间的线段连接

所组成，因而使得航线编排更为灵活。

    但 RNAV不仅是一种导航方法，它涉及航路结构和空域环

境。传统无线电导航方法的航路结构固连在地面电台连线上，

RNAV不受此限制，因而空域环境不同，ATC管制上也不同。所

以在某种意义上来说，RNAV不仅是一种方法，而且是一种制式，

它对应着ATC管制体制。RNAV对应英语为Area Navigation,

又被称为随机导航(Random Navigation)，由于航线不依附于地面

导航台、地标或人为限制，可以在两个航路点间任选航线或航线上

自定义航路点，具有很大的随机性，故其缩略语为RNAV。这种新

的导航实施方法与传统的导航方法的区别在于航线结构，传统导

航方法的航线和导航台连线重叠在一起，不能脱离这些导航台之
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间的连线，只能实施逐台飞行。RNAV允许在管制区域内脱离电

台连线，在块块里另外定义航路点，实现逐点飞行，跳点穿插，甚至

实现出发点和到达点之间的直飞，易于建立临时绕飞、平行偏飞、

等待航线等，可以缩短航程和提高灵活性。

    l. RNAV应用

    RNAV有如下4种应用航路:

    (1)固定航路。在该区域内公布的永久性的RNAV航路，包

括某些航路上由于缺乏信号源(陆基导航台)作航迹制导，只能由

具备RNAV能力的飞机作RNAV运行，还包括某些高空航路。

    (2)偶用航路。在该区域内公布的短期性的RNAV航路，只

在遇到不寻常的、发生于短期(时、日、季节)通知的临时需要所选

用。例如，常规航路上某个关键无线电导航台不能服务时，允许具

备RNAV能力的飞机通过相应的一段偶用航路。

    (3)随机航路。非公布航路，在指定的随机RNAV区域内由

飞行计划自行确定的航路。例如，由离导航台设定的一些航路点构

成，这些航路点之间的距离一般不超过650 km (400 n mile).

    (4)终端(航站)区航路。包括RNAV标准到达程序、RNAV

进场程序、RNAV标准离场程序、RNAV等待程序等。目前正在

逐步定义扩大应用。

    易于推行RNAV并获得早期效益的区域将是海洋飞行和边

远地区的飞行，像澳大利亚、加拿大、阿拉斯加、俄罗斯、中国等广

大地区，既无充分的无线电导航设施，也无充分的雷达覆盖，势必-

要依靠RNAV建立航线，RNAV可以早期应用和得益。

    在我国西北地区加设导航台、雷达站均很困难，如要发展空中

交通，增辟航线应该依赖于RNAV。可以利用RNAV建立一些更

为短捷的固定的和偶用的航线，通用航空飞机可以自行选择一些

随机航线。从率先建立的RNAV航路上取得经验，逐步形成缩减

间隔的标准，然后推广到其它航路和空域。
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    近代大中型运输机上都已装备RNAV/FMS设备，就设备本

身来说，其精度和可靠性都已符合RNAV运行要求，而目前仍然

沿袭传统导航方法，没有充分发挥这些设备的优势。随着惯性导航

和卫星导航的发展，一旦陆基导航设施列为淘汰之列 ，也就是全面

推行 RNAV之 日。

    2. RNAV 对机载设备的需求

    RNAV对导航系统的可靠性和精确性有一定要求，当前盛行

的导航系统为 VOR/DME, TACAN, VORTAC, DME/DME,

OMEGA/VLF，罗兰一C,INS/IRS,ADIRS,GNSS(即GPS和/或

GLONASS)，以及上述任何系统的组合导航。RNAV对机载设备

的要求主要是对计算机的要求，导航计算机既可以和导航传感器

的主体结合在一起，也可以是单独的计算机组件或结合进飞行管

理计算机内。正如RNAV特点所决定，RNAV的计算机起码要有

以下的功能:

    (1)应能在飞行前根据引进的航路点选定或编排飞行计划，

还可以在飞行中修改飞行计划;

    (2)计算大圆航线上的应飞航迹;

    (3)实现飞机在地理坐标上的定位;

    (4)连续实时地在本航段(飞离航路点和前方航路点之间的

大圆线段)上实现航线坐标上的导航计算，输出主要导航参数(已

飞或待飞距离、侧向偏离)及其导出参数，如待飞时间或预计到达

时间(ETA)、地速、航迹角、航迹误差(TKE )、应飞航迹角等。

      目前组合导航用的计算机及导航管理或飞行管理计算机的功

能更多，在设计时，一般具有如下功能:

    (1)应能在控制显示组件(CDU)上引进航路点和选定飞行计

划。编排飞行计划可以有多种方法:选用内存编号航路或选用内存

航路点，以及自行输人定义航路点(包括用经度/纬度给定、方位/

距离给定或其它参数给定)等方法。
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    (2)对选定的或修改了的飞行计划和备用飞行计划，必须由

飞行员验证作出肯定的操作后才能生效，并在实时飞行中逐个航

段地执行 。

    (3)在飞行中的任何阶段可以查阅并修改飞行计划中任何部

分的导航数据。

    (4)在飞行 中，当查阅、修改或验证飞行计划时，不影响即时

的生效计划，不影响制导输出。

    (5)允许对显示的位置数据进行验证或改正(即位置更新)。

    (6)当导航设备超出规定的精度时，应能进行检测，并发出

故障警告。

    (7)能向CDU和EFIS显示器提供计算输出，使EFIS显示

计划航线和实际航迹。

    (8)能向飞行指引仪和自动驾驶仪提供侧向偏离和航迹角误

差信息，可以和自动驾驶仪藕合进行自动飞行。

    (9)在到达前方航路点之前的一定时间内，应有注意灯和其

它目视或音响通知。自动飞行时，具有自动航段循序前进的功能，

即能自动地转换到下一个航段，并有转弯提前量，圆滑过渡。但飞

行员可以超控，用手动修改顺序，包括允许超越某个航路点，直飞

某个航路点或返回原航路点等。

    (10)计算机具有存储航路点、机场和跑道、导航台数据的能

力，扩展的导航数据库还可以包括标准到达程序、标准离场程序、

进场程序、等待程序、固定的公司航线及空域内的禁区、限制区等。

还应备有一部分存储区供飞行员自行定义和输人航路点的能力。

    (11)导航存储器或导航数据库可以向EFIS的电子平面状态

显示器(EHSI)或活动地图显示器提供背景数据。

    总之，卫星导航和惯性导航以及卫星导航和其它导航的组合，

将最适宜用于RNAV。表4一2将RNAV与传统导航作了简单

对 比。
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表4一2 传统导航和RNAV对比

项 目 传 统 导 航 RNAV

航路结构和

  导航实施

电台 一电台构成逐

台飞行，一个电台飞

向下一个电台

航路点 一航路点构成逐点飞

行也可以跳越中间航路点

依赖的导航设备

四波束归航台

NDB归航台

VOR

DM E

VOR/DME

DME/DME

TACAN (VOTAC)

OMEGA/VLF

罗兰 一C

INS,IRS , ADIRS

GPS,GLONASS

机载设备组成 无线电导航接收机
导航传感器，加区域导航

计算机包括导航数据库

机载设备配置 单套或双套设备

双套或三套设备

(海洋飞行、有余度保证的组

合设备提高精度提高可靠性

定位和导航计算
相对法.相对于电台

本地平面上计算

绝对法、地 理坐标，并转换到

航线坐标(以航线为纵轴)，大

圆航线上计算

航道宽度

50 km

(航 线 两 侧 左 右各

25 km)

基本 RNAV ; 18 532 m

(航线两侧左右各9 266 m)

精密RNAV:7 412. 8 m

(航线两侧左右各3 706.4 m)

纵向间隔
海洋 20 min

陆地10 min

海洋试行 148 256 m

陆地试行 55 596 m
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4.2.3 所需导航性能(RNP)及其在航路上的应用

    RNP是一种对空域和航路划分类型的判据，同时它是对进人

该空域或航路飞行的飞机所需导航性能的要求。RNP主要利用导

航性能精度划分空域类型，在实行RNAV和优化的航路结构上提

出要求，将是适应未来空中交通需求、提高空域容量和飞行效率的

积极方法。针对未来CNS/ATM系统的实施，有必要建立这种国

际标准的分级判据。

    1. RNP的由来

    ICAO的FANS委员会在考虑发展FANS时就认识到，应对

飞机规定导航性能的要求，而不再去规定配备何种导航设备。理由

是，由于技术上的发展，越来越多的用户所配备的导航设备能够满

足他们自己的和其它地区导航所需要求，这些导航设备不仅相当

于国家规定的设备，而且往往是更为先进的和质量更高的设备。应

该按导航性能要求规定一种统一的准则，而不是在一开始由I-

CAO去评审或批准使用新设备。这种方法和最低导航性能规范

(MNPS)有些类似，但是它们的运行条件和环境有所不同。

    MNPS概念于 1977年底引人，用于北大西洋空域中的编组

航迹系统(OTS)。它是针对无雷达监视程序管制下的海洋环境，

根据预期的交通密度、所需的航迹空间和安全目标等级(TLS)对

编组航迹系统的许多平行航线建立了一整套MNPS准则，规定侧

向间隔111 192 m和垂直间隔610 m o

    考虑到FANS实现后，世界上大部分地区将有雷达监视或

ADS能力，因而管制能力将大大提高，必要时可以进行管制干预。

而RNP概念是针对具有充分监视(不论雷达或ADS)条件下和管

制干预能力下的空域环境提出的，即根据空域、航路结构及其运行

情况划分类型，建立了RNP的要求。

    2. RNP的定义、参数和RNP的类型
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    RNP概念的关键，是利用不同导航性能要求去定义不同等级

的RNP类型，制定空域规划时划分空域和/或航路的类型。导航

性能包括各性能参数，即精度、可靠性、完善性、可用性、覆盖范围、

定位速率、定位维数、容量、模糊度、恢复导航时间等。对应于某个

等级的空域和/或航路类型的各性能参数都有要求，但为了表述方

便起见，择其主要的具有代表性的参数去划分类型，因而采用用户

群统计概率上所要求的精度这个单一参数为代表来划分类型。这

里所用的“精度”参数是指“系统使用精度”，它由导航传感器误差、

机载接收机误差、显示误差和飞行技术误差(FTE)组合，这种组合

也称为“导航性能精度”。

    在某一个空域或某一条航路上，要求其每架飞机的导航系统

使用精度在总飞行小时的至少95%时间内出现飞机偏离，希望航

迹的距离不得超过某一数值。这个统计特性上的精度值被定义为

“包容距离”。因而有如下一些定义:

    RNP— 在一个定义空域中运行所需导航性能精度的一种

表述。

    导航性能精度— 基于导航传感器误差、机载接收机误差、显

示误差和飞行技术误差组合的总导航精度，也称为系统使用精度。

    包容度(包容距离)— 在占总飞行时间的至少95%的飞行

时间内，发现飞机偏离本应占有位置的距离扩

    目前已经定义了4种RNP类型，对应的RNP精度和其它性

能参数的要求参见表4一30

    RNP1的精度为士1. 85 k，二(士1 n mile)，它支持高效率的

ATS航路运行，能提供最精密的位置信息，并通过利用RNAV,

允许航路和航路改变，在系统需要的实时响应上具有最大灵活性，

此类型也支持高效率的向/从机场过渡到ATS航路飞行运行、飞

行程序和空域管理。应用于大陆空域。
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表4一3 各RNP类型对导航性能参数的要求

赢RNP 115MRNP1 RNP4 RNP12. 6 RNP20

系统使用精度
士1 n mile

士1. 85 km

士4 n mile

士7.4 km

士12.6 n mile

  士23. 3 km

士20 n mile

  士37 km

可用性 接近1000o

完善性(报替时间) 10 s 30 s 120 s

覆盖(接近 10000) 管制空域内 所飞航路内

定位速率 10s 10s 10 s

定位维数 二 维

空 量 无 限

模糊度 无 可由运行者解决

恢复导航时间 5s 5s 10s

人为可操纵性 飞行员可遵照管制员指令操纵飞机

    RNP4的精度为士7.4 km(士4 n mile)，它支持离导航台有限

距离(100 n mil以内)设计的ATS航路和空域。应用于大陆空域。

    RNP12. 6的精度为士23. 2 km(士12. 6 n mile)，它支持低等

级导航设施的区域内有限优化航路，也应用于海洋空域。

    RNP20的精度为士37 km(士20 n mile)，为支持可接受的

ATS航路运行的最低能力，这种最低等级性能希望在任何时间内

符合于任何管制空域内的任何飞机。除例外情况外，能力差于

RNP20的空域、运行或程序都是不准许的。一般可用于海洋空域。

    高于RNP1的类型，在许多机场附近的运行有其需要，例如

在飞机场和ATS航路之间的过渡，ICAO正在评估终端区运行的

RNP概念扩展的可能性。
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      某些国家需要实施RNP5作为RNP4变异的临时措施，以便

允许对现有导航设备不经改装而使其继续运行于现有航路结构。，

还有考虑到个别国家当前主要机队的导航精度已超过RNP4的

要求，并 有独立 的雷达 监视，因而 一种 宽度 为 士5 km

(士2. 7 n mile)的走廊将继续使用。

      上述RNP类型规定了一个空域中的最低导航性能的精度要

求，显然一架飞机的导航性能低于RNP类型所规定的精度时，通

常将此飞机排斥在定义空域之外。但可用较严格的要求，对其施加

增大飞行间隔标准的配置。

    3. RNP和空域结构、安全间隔标准的关系

      区划RNP类型可以按整个空域、局部空域或空域中的一条

航路或一组航路去规定。换言之，RNP可以规定一条航路、一组航

路(例如平行或编组航路)、一个区域、整个空域或在空域中选定任

何规定尺寸的空间的类型。理想情况下，一个空域应规定单一的

RNP类型，但在一个定义的RNP空域内，空中交通管理局也可以

根据需要批准一个特定的RNP类型的ATS航路，也可以采用混

合RNP类型，例如，在同一个VOR/DME空域内可以指定一条较

高要求的双测距(DME一DME)的RNP类型，或在某一个空域内

指定另一条较低要求的RNP类型的航路。

    RNP可以适用于固定的RNP航路、偶用RNP航路，也可以

在有限时间段内(按小时、天、季节)批准特定的RNP类型，以便

建立符合不寻常临时性需要的航路。此外，在公布了RNP类型的

空域内，国家或当局也可以根据飞行计划去批准非公布航迹(即随

机航路)。

    RNP类型可以被空域规划人员利用去发挥空域的潜在使用

能力，RNP类型是定义航路宽度的一个输人量(给定值)。虽然

RNP本身对飞行间隔标准配置上尚不是充分条件，但它也是定义

间隔标准的一个给定值。RNP是一种导航要求，仅为用以决定所
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需飞行间隔判据的诸因素之一。单独RNP不能也不应蕴含或表

达任何间隔标准或判据。任何国家空管局对建立航路间隔和飞行

间隔标准作决策时，必须考虑空域基础设施，它包括监视和通信设

.施在内。此外，也应考虑其它因素，例如，干预能力、容量、空域结构

和航路布占率(Occupancy)或通过频度(Passing Frequency)。总
之，要考虑整个空域特性。

    在相撞险情分析中，相撞险情是导航性能、飞机暴露(Aircraft

exposure，由航路结构和交通密度所决定)和干预能力(Interven-

tion Capability，由监视、通信、管制能力所决定)的函数，而险情的

可接受等级依赖于安全目标值(TLS)，一旦TLS和间隔判据已经

确定，则空域系统的导航性能和干预能力的最低要求就可以置定，

因而决定RNP类型的导航性能精度也是安全间隔标准的一个基

本参数。

    在相同导航性能精度下，RNP空域的飞行间隔可以比MNPS

空域的更为缩小。这是因为RNP空域具有充分的监视能力，允许

管制员在发现险情时进行干预而解脱。针对既定的TLS,邻近飞

机重叠险情可能出现在双机导航系统使用误差同时大到接近边

缘，使误差概率分布曲线在拖尾部分两两交叠。这种情况对程序间

隔的空域(如MNPS )是不允许的，但对雷达(或ADS)间隔的空域

(如RNP)允许管制员插人干预，所以RNP空域所规定的飞行间

隔相应小些。但是还应考虑到过多的干预，将引起管制员的工作负

担加重，以及出现疏忽和遗漏，这些都是在确定间隔标准时所应权

衡考虑到的，也就是要估量空域内监视、通信手段所能达到的等级

和管制能力的强弱。

    4. RNP对飞机装备的要求

    RNP概念是基于空域中机群期望的导航性能精度，这就要求

个别的飞机、飞机制造厂商和飞机运行者(航空公司)要使其飞机

达到规定RNP类型空域中所需的导航性能。在不同类型的空域
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中，对飞机导航装备及其功能的要求不同，例如，一个RNP类型

高的空域中要求具有平行偏距飞行能力，而类型低的空域仅要求

有点到点的导航功能。

    RNAV设备是导航传感器和计算机(带有导航数据库)的组

合，用以实现RNAV功能的机载设备。现代飞机上的飞行管理系

统(FMS)是一种组合系统，它包括各种机载传感器、接收机和具

有飞机导航数据库、性能数据库提供优化飞行的计算机，可以实现

侧向导航、垂直导航、燃油管理、航路计划等的咨询和控制功能，这

些系统也可分别被称为导航管理系统、性能管理系统和飞行管理

控制系统。这些系统应设计得能拒绝错误输人，利用余度信息和各

种符合性检查，以提高制导输出的可靠性。具有相应导航传感器的

RNAV和FMS设备将由国家民航局批准其用于规定的RNP类

型空域 。

    对各种传感器提供输人的RNAV设备的初始批准，要对其精

度、故障指示、环境指标等方面进行技术评估，去验证其符合于相

应的RNP类型。随后具有相同的RNAV设备装到其它飞机上时，

只需要附加技术评估，附加内容取决于系统和飞机上其它系统的

组合。

    总之，飞机导航性能和功能应符合RNP类型的要求，一架飞

机要改变其RNP类型时，也应作相应的技术评估。

    5. RNP的实施

    实施RNP允许增强ATS系统容量和效率，同时维持或改善

系统已建立的安全目标，给定的RNP类型将提供已知等级的导

航精度并支持空域设计、空中交通管制程序和飞行运行程序，国家

应决定在给定类型空域中保证提供符合性能的手段。

    达到RNP的主要手段是采用RNAV设备，它已被广泛地利

用。许多国家和地区对RNAV运行，在适航和运行批准、空域规

划、飞行间隔和航路间隔要求、用户技术、训练、信息公布和交换等
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方面已有相当经验。由于目前在许多地区导航精度已达到了

RNP4,RNP12. 6和RNP20的要求，所以这些RNP类型已经能

够实施了，从1995年开始逐步实施起来。但对RNP1的开发，需要

机群装备符合其性能等级的达到高百分比。某些运行者由此将需

要对新设备(例如对卫星导航设备)的投资，以便完全实现RNP1

的效益，从1998年开始逐步实施起来。RNP的实施是可行的，但

将是一种渐进的过程。

    目前只有GPS的导航精度能达到RNP1，但是其可用性和完

善性仍需增强，在此基础上能在大部分空域和航路上实现RNPI

类型。

    当前的RNP概念仅限于适应二维导航的技术手段，首先建

立航路运行的RNP类型，因而对垂直导航和时间因素的三维和

四维导航未作考虑。在可以预见的未来，航路垂直导航仍将依赖于

气压测高(因为卫星导航的垂直精度不如水平精度)，所以高度分

层所采用的手段(依靠气压测高)和垂直间隔标准都仍沿袭原有体

制。今后测高技术上有了变化，才能考虑垂直性能上的分级判据。

RNP概念同样适用于终端区和进场着陆，但终端区和进场着陆的

RNP标准尚在深入研究审议中，有望于不久的将来也能公布

推行。

4.2.4 用于进场、着陆和起飞的RNP概念

    1. RNP参数

    总系统包括保持飞机处在所定义空域内的所有必要设备，即

机载的和飞机以外的。在进场、着陆和离场飞行阶段，RNP由如下

的总系统参数来描述:

    (1)精度。在特定过程的每一个点上，总系统以95%概率保持

飞机位置在总系统误差极限内的能力，同时以每次进场不小于

1-1. 0 X 10-’的概率保持其在一个性能外边界内的能力。精度的
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量度是总系统误差(TSE)，它是导航系统误差(NSE)和飞行技术

误差(FTE)的综合，前者包含空间信号源误差，机载设备误差及地

面设备误差:FTE包含人工驾驶时的飞行员判读和操纵误差或自

动飞行控制系统的全回路误差。TSE的95%概率值对应于内隧道

尺寸，其1一1. 0 X 10-'概率对应于外隧道尺寸。

    (2)完善性。它与总系统所提供信息正确性或置信度有关。完

善性指系统在工作过程中不能工作时向用户提供及时告警的能

力，它是以每次进场中所出现的事件(故障或超差)对应时间的概

率来表述的。完善性是为了检测和监控系统，减少潜在故障的威

胁，提高安全可靠程度。

    (3)连续性。在需要的工作期间系统完成任务而不间断的能

力。全系统的连续性包括地面设备(外部设备)、空间信号和机载设

备总体上的无中断连续合格服务，任何的短时中断将使飞机暴露

在事故中。连续性是短时可靠性的标志，它是以每15s进场时段

中所出现的事件(中断)对应时间概率来表述的。

    (4)可用性。总系统在希望的工作过程初始点上所具有完成

任务的能力。对于进场过程，可用性定义为当飞机下降到进场点始

端时获得所需制导能力的概率。可用性是对系统在规定覆盖范围

内提供可用服务能力的指标，它与其它RNP参数不同，并不是险

情(Risk)计算中的直接因素，但在进场点开始时全部制导功能必

须可用，这时所需考虑的就是非预测故障(或中断)。

    RNP参数在全系统中分配，决定了对机载设备、陆基或星基

导航传感器的要求，它们包括误差概算、功率概率(信号覆盖)、监

控结构(表达式)、设备余度、所需的监控报警验证和硬件/软件设

计上重要性等。RNP精度由两个图来确定，95%的边界内性能是

2。值，外边界是按三倍的内边界来确定的。对任何建议的系统，必

须有把握使飞机轨迹分布以不大于10-'的风险保持在那个边界

内。完善性依据风险和产生报警的时间来确定，连续性依希望的工
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作区间开始时是否可用而定。有关数据见表4一4-4一7所示。

表4一4 适用于进场、着陆和起飞的RNP概念(暂定值)

RNP类型 精度 完善性 连续性 可用性

RNPI类

精密进场
见表 4一5

1一3. 3 X 10-'，

6s告警

1一1. 0 X 10_5

工作 时间持续

15s

0. 997 5

RNP II类

精密进场
见表 4一6

1一3. 3 X 10',

2s告警

1一3. 3 X 10-'，

is告警

1一4. 0 X 10-'

工作时间持续

15s

0. 998 5

RNP 1"类

精密进场

见表 4一6

(进场)

见表 4一7

(着陆)

1一3. 3 X 10-'

is告警

1一4. 0 X 10-'

工作时 间持 续

30 s

0.999 0

RNP离场

(无起飞导

引)

至 少 横 向

边界

1一1. OX 10一6

65告警

1一1. 0 X 10-5

工作 时间持续

15s

0. 997 5

RNP非 精

密进场
待定 待定 待定 待定

RNP 曲 线

进场
待定 待定 待定 待定

RNP复飞 待定 待定 待定 待定
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  表4一5                   RNP I类进场精度(暂定值)

(由人工飞行性能导出，无飞行指示器 ，沿3。下滑线，

                其值以m表示)

门槛上高度 60 75 90 120 150 230 300 380 460

横向 95%性能 40 43 45 51 57 80 110 141 172

垂直 95写性能 12 12 [2 15 18 26 36 48 59

横向性能外边界 121 128 136 152 171 239 330 424 517

垂直性能外边界 37 37 37 44 54 78 109 144 178

表4一6  RNP II / IQ类进场精度(暂定值)

表4一7  RNP III类着陆精度(暂定值)

横向95%性能边界 离中心线士8. 2 m

纵向95%性能边界 离下滑交会点一150̂-300 m

1一1. OX 10-“着陆边界 轨迹在跑道内
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    2.随道

    上述的RNP性能参数界定了一个空间区域:对每一个进场

和着陆飞行阶段确定一个飞行轨迹，围绕该飞行轨迹的飞机性能

边界(外部和内部)定义了所谓的“隧道”，其概念是设计飞机和飞

机导航系统以使其真实飞行轨迹落在该隧道里。当飞机非故意地

离开了外边界，我们就说发生了隧道事件。除了外边界外，还有

95%的内边界，它们的大小共同确定了RNP精度(见图4一1)隧

道事件并不一定导致飞机失事事故，但它增加了事故机会。隧道事

件是否导致事故取决于称之为事故/事件比的条件概率。

图4一1 精密进场与着陆的隧道边界

    飞行阶段的描述在不同文献中是不同的。英文的Approach

可译为进场或进近，在AWOP/15中被解释为飞机离开由前一飞

行阶段(如航路、保持、引导等，典型情况离机场跑道门槛 37 km)

的RNP所决定的空域，到达最小下降高度(MDA)或决策高度

(DA)，而在中国民航系统的有关文献中，Approach过程又可分为
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近场和进场两部分，前段为从脱离航路到进场点，包含了转弯、下

降等过渡航路，后段则已成为(基本对准了下滑道的)固定形状的

航道。Approach终结于决断高度，接着为着陆段或复飞段。

    对运行上来说，隧道概念适用于所有飞行阶段— 起飞、爬

升、巡航、下降、进场和着陆，每个飞行阶段有一个虚设的隧道。如

果飞机及其导航性能、飞行技术能满足该飞行阶段的RNP，则飞

机可以顺利通过隧道，隧道概念的中心思想是保护空域标准一一

飞机的飞行或导航故障导致飞机的非故意偏离隧道的概率必须小

于安全目标所规定的概率。对直线进场的最后阶段，其内隧道和外

隧道的尺寸见图4一2和4一3、

356 m

图 4一2  RNP I类精密进场着陆
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23m

图4一3  RNP H / I类精密进场着陆

4. 3 基于GPS的进场/着陆

    进场/着陆是飞机最重要的飞行阶段，也是对飞机导航系统的

准确性和可靠性要求最高的阶段，因此航空界在进场/着陆的机场

设备和机载设备上投人了大量的人力和物力。在不同的历史发展

时期，为满足当时的飞行要求和限于当时的技术条件，研制了不同

种类的进场/着陆系统，例如，VOR,DME，归航台(NDB)等，它们

能够为飞机建立一个较大宽度的轨道，因而称之为非精密进场。在

20世纪40年代以前，同时发展的精密进场设备有ILS和地面雷

达导引系统(GCA)，后者因为不能给飞行员提供灵活的使用和操

纵条件而逐渐被淘汰。ILS被FAA 1941年采用，ICAO 1949年接

受。目前ILS在提供 I类、II类仪表进场方面正在充分地发挥着

它的效能，在个别设施完备的机场，ILS也能提供I类精密进场和
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自动着陆导引。根据1992年3月的材料，仅美国已在551个机场

上安装了836套ILS。然而，随着空中交通量的剧增以及空中交通

状况的日益复杂，II_S在某些方面暴露出了本身的缺点和局限性三，

例如，不能进行曲线进场、多下滑道/可变下滑道进场、有限的覆盖

面积、易受干扰等，于是，在20世纪70年代初，一些国家开始发展

MLS,1979年ICAO确定了MLS的技术标准。按照ICAO的要

求，FAA原计划在 1998年1月 1日前在所有它的国际机场安装

MLS o MLS被希望用来支持 I、II、I类精密进场着陆和起飞，它

可以向飞机提供多个下滑道，它将克服II,S的缺点，并能满足I-

CAO目前的全部技术要求。由于MLS的费用高以及迅速发展起

来的卫星定位系统可提供精密进场着陆能力，MLS的使用和推广

在航空界受到了限制。据报道，FAA安装MLS的计划已取消。

4.3.1 进场/普陆的安全指标与天气标准

    从以往30年历史记录统计，全球航班涡喷飞机在进场着陆中

的偶发事件概率为5. 1 X 10-'，因而取1X10-'为进场着陆中的目

标安全指标，这已被世界所公认。在I类进场中引人10:1的偶发

事件/事故率，即假定每 10次偶发事件会产生 I次事故，取 1X

10-7为进场着陆中偶发事件最大允许概率，则事故概率为 1X

10-8，和历史记录相比，飞行安全提高了近50倍，这是当前防撞险

情模型计算所用目标安全指标的依据。

    进场着陆的天气标准是根据跑道附近的垂直能见度和水平能

见度决定的，当飞机下降后能否见到跑道、跑道灯、跑道标志等，将

要在决断高度上决定着陆或复飞。ICAO于1965年制定了全天候

运行的ILS精密进场着陆的最低天气标准(见表4一8)，在目前还

没有专门为GPS着陆制定天气标准以前，可以作为参考。
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表4一8             ICAO精密进场着陆的最低天气标准

类 别 J类 l类 IA类 IB类 皿C类

最低决断高度/m 60. 96 30. 48 0 0 0

跑道水平视程/m 792.48 365. 76 213.36 45. 72 0

4.3.2 精密进场/着陆的精度要求

    前已述及，在RNP和RNAV等这些新概念提出之前，精密进

场/着陆的精度要求是以对设备的要求提出的。1950年国际民航

公约附件10公布了II,S设备标准。MLS问世以来，参照ILS制定

了MLS的设备标准，在1980年也由国际民航公约附件 10公布，

1985年作过补充修正。长期以来没有对精密仪表进场/着陆空域

和机场环境上的全系统运行的统一标准，因而只对地面设备、机载

设备、飞行技术、进场区的超障净空要求等分别制定各自的标准。

ILS的地面设备标准分别规定了精度、完善性、连续性等指标，但

是由于此标准单纯针对ILS设备，采用不同的参数混合给出，再

加上附加的推荐参数，很难直接导出全系统要求。MLS的地面设

备标准移用了ILS的某些指标，包括完善性、连续性等。GPS在用

于进场/着陆的试验中，不断摸索经验，试行去制定有关标准，能够

既和ILS/MLS对应，又能适合卫星导航的特点。我们相信，RNP

等新概念的提出将会更好地适应各种导航设备和方法。但是，无论

是设备(机载的或地面的)还是人员(飞行员或技术保障人员)都有

一个适应过程，并且这个过渡过程不会很短。按ICAO的估计，从

正式决定采用GPS算起，完全取代现有设备需要 10年以上的时

间。因此，迄今完成的基于GPS的进场/着陆试验基本上都采用了

HIS的标准。表4一9-4一11给出了精密进场、着陆的精度、完善

J性和连续性要求。



第4章 UPS在航空中的应用 255

表4一9  ILS/MLS地面设备精度要求(2Q)

(按 30下滑角换算到决断高度上的线偏差) (m )

侧向偏差/

垂直偏差

在 I类决断高度
60. 96 m点上

ILS

根 据 R. J.

Kelly跑道长
3 048 m

土30. 27/士7. 346

根 据 L. H.

Hogle跑 道

长 3 048 m

士20. 73/士4. 572

根 据 L. H.

Hogle跑 道

长2 438. 4 m

士17.13/士4.15

根 据 Robert

Loh
士16. 46/士3. 41

根 据美联邦

导 航 计 划

FRP

士9 14/士3.048

M LS

根 据 R. J

Kelly跑道长
3 048 m

士7. 92/士2. 53

根 据美联 邦

导 航 计 划

FRP

士9. 14/士3.048

国际 民航 公

约附件

10设备标准

在 II类决断高度

30.48 m点上

1类跑道人 口

24 m点上

在

巧

士10.424/士3.08}士7. 44/士1.04

士7. 315/士1.89 {士5. 49/士0. 67

士5. 15/土1. 74 }士4. 02/士0. 55

士6.49/士1. 615 }士4. 115/士0.49

士4. 57/士1. 40 {土4. 11/士0.40

士6. 71/士1. 25 }士6. 10/士0. 61

士4.57/士1. 4 }士4. 11 /士0. 40

士3. 96/士0.61
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表4一10 精密进场着陆地面设备完善性和连续性要求

完善性 (对任

一 次 进 场 着

陆)

连续性(对任一进近

段 )

平 均故 障 间

隔时间/h

  对应

ILS类别

寺 级

水平

1 1一1. 3 X 10-'
1一10一5

(任意15 s) }
  < 417

{
I类

2 1一10一7
1一4X10一s

(任意 15 s)
< 1 000 皿类

3 1一0.5X10一9
1一2X10一s

(任意 15 s)
< 2 000

IA类

Is类

4 1一0.5X10一9

1一2 X 10-'

<LOC:任意30 s周期

GS:任意15周期)

LOC<4 000

GS<2 000
Ic类

表4一11 精密进场/着陆完善性报替时间 (s)

类别 ILS侧向超差报警 ILS垂直超差报警 MLS超差报警

I类 < 10 < 6 < 1

II类 < 5 < 2 < 1

III类 < 2 < 2 < 1

4.3.3 进场/着陆的技术关键

    民用航空采用GPS的进场/着陆已在德国、美国、瑞典、加拿

大、英国、法国等许多国家试飞成功，并且仍有包括中国在内的一

些国家正在研究、试验。不同的试验者可能采用了不同的硬件设置

和软件设计，采用了不同的进场/着陆方式，但都基于相同的基本

原理。需要解决的技术关键主要有:

    (1)差分GPS。单独使用C/A码的GPS不能满足精密进场/

着陆的精度要求，因此，必须采用差分方式来增强。ICAO业已公
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布航空用GPS差分格式，包括用于进场/着陆的差分规定。在成功

的试验者中，有采用位置差分的(如德国Braunschweig工业大

学)，有采用伪距差分的(如美国Honeywell公司)，还有采用伪卫

星的。目前正在建立的WAAS和LAAS均可提供某些等级的进

场/着陆。

    (2)多传感器组合。由于GPS自主性差、高动态环境的适应

J性差，数据输出率低，有必要利用其它传感器予以增强。目前己完

成的试飞系统都采用了INS和高度表与GPS的组合。INS可以是

平台式、捷联式或简易航姿系统，高度表可以是无线电高度表、气

压高度表或二者兼用。此外，还有采用罗兰一C、多普勒导航仪、大

气数据系统等，只要能满足“所需导航性能”，并不限制传感器的种

类。多传感器的信息融合经常采用卡尔曼滤波技术。

    (3)人工下滑道设计。现役的ILS和MLS是依靠地面设施发

射一个下滑波束线，引导飞机下降。GPS通过卫星定位，在机载计

算机中输人机场跑道坐标，靠软件建立一个下滑线引导飞机下降。

在最初的试验中，人工下滑道都是模仿ILS的30直线下滑道。既

然基于GPS的着陆系统的下滑道不受地面设备限制，人工下滑道

完全不必限于直线 30下降，而是可以依不同机种、不同机场跑道、

不同气象条件采用不同的下降方式，如可变下滑道、曲线进场等。

特别是，应研究适用于RNP隧道的下滑道，适用于航空母舰着

舰，适用于航天飞机，再入式飞船着陆的下滑道。

    (4)信息处理。多种传感器的信息是在不同的基坐标下提供

的。例如，GPS定位结果在WGS一84中给出，INS信息在惯性坐

标系中提供，机场坐标在“BJ 54”中提供，无线电高度表相对地面

测量，气压高度表相对于海平面测定等。其信息处理关系见

图 4一40

    (5)完善性监控。完善性已在上节中定义。虽然完善性是GPS

应用中普遍应解决的问题，但它在进场/着陆中尤为重要。目前，完
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善性监控仍是研究课题之一。利用差分参考站可以监控卫星信号

的完善性，利用伪卫星可同时改善GPS星座布置，提供差分信号

和完善性监测 。

INS
跑道数据

GPS
惯性坐标系 惯性测量1机场坐标系

WGS一84
地心直角系

  B1-54
地心坐标系

  B1-54

当地坐标系

位置速度

WGS一84

也理坐标R,
  B1-54

地理坐标系 高斯平面图

海拔高度 经度、纬度
航行图

图4一4 信息处理关系

4.3.4  Honeywell进场/着陆系统简介

    为了较为完整地了解基于GPS的进场着陆系统及其工作过

程，我们介绍美国Honeywell的试飞验证系统。1990年11月 1

日，Honeywell与NASA联合完成了世界上首次商用喷气机

(Boeing 737一100)采用DGPS/INS的自动着陆试验。为了收集

GPS用于进场飞行过程的性能数据，Honeywell与FAA从 90年

10月起联合安排了5个阶段的飞行试验。其第二阶段 1992年 2

月在大西洋城国际机场FAA技术中心举行的试飞，中国航空工

业总公司派工程师代表团参加了试飞评估。

      l.概况
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    本次试飞曲线进场，收集局部差分GPS的传感器精度数据和

总系统精度数据，采用 1800进场航迹;收集气压高度表的温度补

偿事后分析数据，以便用于进场的垂直导引中;收集GPS导引时

复飞过程的有关数据。系统方块图见图4一50

    2.飞行试验设备

    (1)机载导航部分:SPZ8000组合飞行控制系统，包括FMS 2

套，GPSSU (GPS传感器组件)2套，GPIRS (GPS惯性参考系统))3

套，机载无线电1套。

    (2)机载试验板:EFIS显示装置，3个2通道ARINC记录器

(用于记录GPIRS, GPSSU, FMS, ILS无线电数据)，FMSLRN

(飞管系统远距导航)接口选择板，ARINC选择开关板，试验电缆，

RSA/模拟记录器(记录雷达高度表数据和差分修正数据，转换差

分修正数据由RS232到ARINC429)，组合编码器。

    (3)差分地面站:DCP(差分修正计算机),GSR(地面站电

台)，组合编码器，非差分的GPSSU，天线，电缆，电源。

    (4)试验车设备:DCP,GSR，天线，电缆。

    3.飞行航迹设计

    在大西洋城国际机场的 13号跑道上空，飞机下降，同时作

1800转弯以接近离门槛 3. 0 n mile,跑道中心线上的转弯点(P),

高度290 m，规划的转弯半径2.3 n mile。如果气象条件(风)不利，

飞行将转移到31号跑道(在13号跑道的另一端，反向)。整个过程

采用稳定进近的概念，到达决断高度时由飞行员决定着陆或复飞。

试飞的规划航迹见图4一60

    4.飞行试验过程

    (1)飞行试验硬件布置描述(略)。

    (2)地面测试过程:

    监控器和座舱显示接通时对机载设备正常工作的影响;

    轮流检查试验仪器的组合;
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图 4一6 规划航迹

ARINC记录仪;
2号FMS在各种可能位置上的检查，选择开关;

地面站通电检查，GPSSU检查(发送数据);

飞机向机载系统提供电源检查;

GPS初始校准;

差分数据链验证。

<3)飞行中的试验程序:
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    起飞前:加载FMS软件;关掉2号FMS不用的传感器;打开

LRN，通试各种布置;ARINC记录器和所有总线测试;删掉不用

的数据文件并储存前日文件;格式化软盘;验证EFIS显示器;确

认有足够的数据记录纸;确认电缆和设备连接完好;确认视频记录

工作正常并有足够的磁带;开动差分数据链确认其功能正常(进入

正常状态前不要发送信号);确认地面参考站坐标合适;把飞机移

动到校准点上，记录至少10 min数据。

    进人规划的航迹前:机上的飞行试验总工程师与飞行员确认

飞行规划;记录数据(在专用纸上);ARINC记录器工作正常;确认

差分数据链工作正常且GPSSLJ解可用、可信。

    试验中:监控机上仪器处在规划的模式下，工作正常;按规定

做人工记录。

    事后处理:所有数据文件拷贝两份，一份留作处理，一份交

FAA人员;关闭仪器和摄像设备。

    5.飞行试验记录格式(略 )。

    6.最优HDOP。由记录的卫星数据可以确认是HDOP<2. 0,

VDOP<2. 75。

4. 4  GPS用于空中交通管理

4.4.1 以GPS/ADS为核心的空中交通管理系统

    1.自动相关监视(ADS)概念

    早期对飞机的监视，在高交通密度区靠雷达监视，在低交通密

度区以至边远或海洋地区只能靠飞行员利用高频(HF)无线电台

用电报或话音发送飞机位置报告，由于缺乏可靠的通信手段，所以

后者是非常不可靠的，因此除雷达监视以外，缺乏其它监视手段。

    雷达监视是地面独立地对空监视，从一次监视雷达发展到二
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次监视雷达，从A/C模式发展到未来的S模式，已成为国际上普

遍采用的技术。为了满足远程边远海洋地区监视的需要，FANS委

员会认为采用可靠空/地通信(例如卫星通信)自动地周期性地用

数字式数据报告飞机位置，虽是非独立监视，但仍然是有效的监视

技术，为此推荐了ADS技术。

    根据定义:ADS是一种监视技术，由飞机将机上导航定位系

统导出的数据通过数据链自动地发送，这些数据至少包括飞机识

别、4维位置和所需附加数据。ICAO又制定了ADS的标准和建议

措施(SARP )，目前已在海洋飞行采用。通过南太平洋美国至新西

兰、澳大利亚航路上进行的ADS太平洋工程试验(PET)已经取得

很好的经验，目前正在推广应用，主要用在波音一747等宽机身客

机上。利用惯性导航或GPS导航系统、飞行管理计算机(FMC)和

卫星通信设备结合FANS一1软件来实现。地面装备了通信终端

和显示终端，其飞行数据处理系统(FDPS)将飞机位置点图形化地

映射到显示屏幕上，使其能像雷达点迹一样地在雷达屏幕上显示

出来，因此ADS的显示被称为“伪雷达”，它可以提供交通冲突的

检测和分辨。当发现双机接近的险情时，可以进行告警和由管制员

进行干预，向一方发出解脱指令。

    ADS可以弥补某些缺乏二次监视雷达监视服务的区域，特别

是海洋空域和某些边远地区装备二次监视雷达有困难的地方，

ADS可以完全取代二次监视雷达，ADS在其它区域(包括高密度

区)可作为二次监视雷达的补充或备用。因此一次监视雷达就不再

需要了。今后一次雷达只供军用、气象探测用和地面活动监视用。

    ADS主要依靠导航数据源和空地数据链来实现。导航数据取

自卫星导航或惯性导航设备，空地数据链利用卫星移动业务或甚

高频数据链。飞机只需有一个ADS装置采集飞机位置和其它导航

数据，将其格式化后按约定周期定时地通过机载通信设备发送给

地面。
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    ADS报告有8种数据块，即基本位置报告(包括飞机位置的

经纬度、高度、发送时间、导航质量指标)以及其它7种辅助报告

(包括地速矢量、空速矢量、气象数据、计划剖面、临时意向、中间意

向(绕飞)、延伸的计划剖面等)。

    2.自动相关监视(ADS)的报告字场

    和GPS有关的报告字场主要有三种，即基本位置报告、地速

矢量和空速矢量。

    基本ADS报告由11个字节组成。第一个字节为ADS报告标

号。(对周期性报告其标号取值为7，应急周期性报告取值为9，事

件报告取值为18,19或20)。第 2̂-11个字节为数据、包括纬度 21

位、经度 21位、高度 16位、时伺印记 15位、空 2位和质量指标

(FOM)5位。质量指标的定义方法如下:

    最高位(第5位)表示机载避撞系统(TCAS)工作状态。此位1

表示有效工作，0表示不工作。

    中间3位(第4,3,2位)表示定位精度((95%概率)，分8个

等级。

    最低位(第1位)表示导航定位系统的余度。此位1表示有双

套以上，0表示单套工作。地速矢量/空速矢量信息组字场组成为

每组由6个字节组成:前面1.个字节为信息组标号(地速矢量组取

值14，空速矢量组取值 15)，后面5个字节为数据，航迹角/航向占

13位，地速/马赫数或空速占12位，末两位为00.

    ADS对飞机与地面管制部门之间的通信链路和通信协议有

一定的要求，必须是双向空/地数据链，两者之间的连接采取合同

制，必须由地面管制部门和飞机建立合同，要求指明发送数据及其

附加内容和发送周期，因而需建立端到端连接的选址播发。当应急

时，此双向数据链还可用作飞行员和管制员之间的应急话音通信。

    3.广播式自动相关监视(ADS - B )概念
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    ADS是建立在地对空监视基础上的，20世纪80年代后期发

展的机载避撞系统(ACAS)或交通避撞系统(W AS)是建立在空

对空监视基础上的，而用于机场场面活动监视(防止车辆和飞机之

间或飞机相互之间在地面活动区相撞)是地对地监视。近期技术的

迅速发展使得人们设想将这三种监视技术结合成一体的可能性，

如果这些运动着的飞机(包括车辆)各自自发地广播自我位置报

告，本机收到邻机位置报告后都能具有空对空相互监视作用。地面

管制部门接收场面飞机和车辆的位置报告，就能起到场面活动监

视作用，因而试验并建议发展近距的广播式自发位置报告系统。通

过这几年来的试验，已获得了成果，目前已被ICAO的ADS专家

组认可并被定名为广播式自动相关监视(ADS一B)，其标准也正

在制定中。

    ADS一B的发展过程。1989年以来，瑞典民航局(SCAA)和

Swedavia机构在对FANS的开发研究中提出了一个和移动电话

系统结构相似的方案，称之为“蜂窝式CNS概念”(CCC)。其核心

系为GNSS(或GPS)转发器加上VHF自组织TDMA数据链实

现飞机广播位置报告和地面上传DGNSS(或DGPS )修正数据。整

个系统按机载设备的名称被称为GNSS转发器，它可以按自治式

(周期性变时槽广播)或受控式(由地面台指配时槽广播)工作，播

发GNSS位置报告，并利用GPS系统时作定时和同步。瑞典和丹

麦合作已在斯堪的那维亚半岛上从斯德哥尔摩至哥本哈根区域内

建立了5个地面台作大面积试验。1994年6月进行了较大规模的

飞行试验。欧洲的EUROCAE WG一51工作组研究了上述问题，

为此制定最低运行性能标准，作为ADS一B的标准。它是ADS一B

的第一个典型系统。

    在 1992年 3月，FAA委托麻省理工学院林肯实验室进行S

模式数据链应用的示范，建议利用S模式长格式自发报告去广播

飞机的GPS测定位置，并于1993年4月，利用S模式进行DGPS
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修正数据的全方向广播。整个系统被称为“GPS自发报告”，核心

问题是S模式通信功能的利用。其机载设备即为原来飞机上早已

装备的S模式应答器，作简单的改装，使其能发送长格式(112位)

自发报告(三级功能)。其地面设备不必用二次监视雷达，而只需S

模式通信功能的发射一接收设备，根据用途分成三种，即作用距离

3 n mile的机场场面活动监视功能;作用距离50 n mile的终端监

视功能和作用距离 100 n mile，的航路监视功能都用全方向天线，

但终端监视的发射机需提高功率到 3 kW，航路监视需采用6个

600扇区天线，使天线增益提高到14 dB，并配置 6个低噪声接收

机，而3 kW 发射机在扇区间转换。RTCA的第二工作组(TF一2)

也研究了上述问题，并定义了一个新的术语:“自动相关监视一广

播”(ADS一B) o FAA发展和研究的GPS一Squitter也是ADS一B

的一种典型系统。不论利用UHF频段的S模式的GPS一Squitter

或利用VHF频段的自组织时分多址((S - TDMA)制的GNSS转

发器，都是一种近程的陆基系统，尽管它们都可用陆地覆盖的航

路、终端以及场面监视，但是它们无法在边远和海洋运行，它们并

不能取代全部ADS(在陆地上，有可能取代部分二次监视雷达)。

两种系统的对比参见表4一120

表4一12 两种自动相关监视的比较

对比项目 ADS ADS 一B

主要工作

方式

飞机和空中交通管制单位之
间建立端到端合同进行数据
通信。飞机位置报告及附加数
据按约定周期 自动发送，也能
由事件触发发送。

飞机广播式自发位置报告。
飞机之间可互相接收而知
道对方位置。

作用距离 远程 近程

连接方式 空一地 空一空、空一地、地一地
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续 表

对比项目 ADS ADS一B

采用数据链
以卫星数据链为主，也可采用

其它物理链路。

以VHF或S模式数据链为

主也可采用其它物理链路。

主要功能

海洋管制单位利用飞机位置
报告实现对海洋航路上飞行

的飞机监视，也可用于陆地、

航路及终端监视。

空 中飞机与飞机之间 自我

保持间隔。地面管制单位对
终端和航路飞行的飞机监

视。机场场面活动的飞机和

车辆之间保持间隔，起到场

面活动监视作用。

适用环境
海 洋 空 域 为 主，兼 顾 其 它

空域。
多种空域，兼顾场面活动。

数据链最低

能力要求
双向数据链

机载单向广播，地面单向接

收。

机载设备 ADSU+卫星通信

VHF GNSS转发器或 S模

式GPS应答器可配合驾驶
舱交通信息显示器(CDTI >
或交通势态显示器(TSD> o

地面设备
卫星通信地网接口+FDPS十
PPI

VHF S一TDMA收发机或

S模式收发机十FDPS+PPI

标准文件

1.工CAO ADS专家组正在制
定 ADS的SARPS;

已公布 ADS指导材料;
2. RTCA D()一212;

3. ARINC 745规范。

1. ICAO ADS专家组正在

制定ADS一B的标准;
已公布支持 ADS一B的指

导材料;

2. RTCA SC一186正在制

定 ADS一B的 MASPS和
MOPS;

3.EUROCAE一WG51正在

制定 ADS一B的 MASPS
和 MOPS a
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续 表

对比项 目 ADS ADS 一B

优点和效益
可实现对海洋空域的监视;

可对SSR取代或补充。‘

可取代TCAS;
可取代SSR ;
可取代场面监视系统;
可在驾驶舱 内提供交通信

息显示和冲突警觉;

为“自由飞行”创造条件。

缺点和限度
相关监视，依赖飞机报告;完
全依靠机载导航信息源。

相关监视，依赖飞机报告;
完全依靠机载导航信息源。

划分等级

1级 只广播基本位置报告;
2级 广播和接收基本位置
报告;

3级 还能广播附加数据。

    4. GNSS转发器

    GNSS转发器是由瑞典民航局推荐并发展的，对一些运载器

诸如飞机、车辆等依靠星基导航设备GNSS(目前利用GPS )测定

位置、高度、速度和航向姿态，并和该运载体识别码一起利用

VHF/UHF数据链以至卫星链路广播发送。VHF/UHF数据链限

于视线传播，可以用较高的报告率发送，所有运载体都在同一个频

率上发送，地面或运载体对所有广播数据接收并存储在通信处理

器内。如用卫星链路传播，由于覆盖面大，因而采用较低的报告率。

    对于在同一个频率上工作的GNSS转发器具有两种工作方

式，即自治方式和受控方式。当一个GNSS转发器信号被一个地

面台第一次收到后，地面台可以在此数据链上控制整个数据链通

信，由地面台管理并指配通信时隙，这时GNSS转发器进人受控

方式。当GNSS转发器超出地面台作用距离以外或当地面台只在

监听情况下，GNSS应答机可以按自治方式工作。
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    地面台还可在同一个数据链路上向用户发送GNSS差分修

正数据，当地面台正在广播DGNSS修正数据时，进入监听方式。

GNSS转发器接收DGNSS修正数据，进人差分位置方式，在无

DGNSS修正数据情况下，为简单GNSS位置方式。GNSS接收机

可以采用多通道(例如12通道以上)和相位载波跟踪接收机，并可

具有接收机自主完善性监控(RAIM)能力。

    5. GPS自发报告

    目前的S模式转发器为了被邻近装有W AS的飞机所发现

并识别而周期性地自发报告，平均每秒一次，但实际间隔是随机的

(为了避免同步窜扰)。其机载设备由S模式转发器改装，它具有存

储 256个56位数据的寄存器，这是为了在地面或空中自发报告

外，为邻机询问后发送应答信号而作好准备。

    当前的56位自发报告包括一个控制字场，一个S模式地址字

场和一个奇偶场，在109 MHz频率上以平均 1H:速率连续广播，

去维持和W AS兼容。但GPS自发报告将为长格式(112位)自发

报告，利用扩展的56位提供5m分辨力的位置报告。

    地面上接收GPS自发报告的设备分三个等级，作机场场面活

动监视用的作用距离只需近程几海里，在W AS的14 n mile范围

以内，利用W AS接收机稍作改动使之能接收 112位的扩展报告

就行。

    利用终端区地面台(GIRU)来提供上传 DGNSS差分修正电

文，因而须支持双向‘数据链，功率扩展到 3 kW，作用距离

50 n mile。航路地面台改用 6个扇区天线，以获得100 n mile作用

距离。即分别用6个 60“扇区的天线组成3600范围内的全向天线，

天线增益提高到14 dB，每个扇区都配有转发器。6个扇区设计成

利用监视划分的空域，以提高对高密度飞行下的全方位管理。

    特别应该说明，地面台只需S模式的通信功能，并不需要有扫

描波束的雷达功能，所以说这种ADS一B是不带雷达的S模式。
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    GPS自发报告对通用航空的飞机，即对未装TCAS的飞机特

别有用。将来还考虑利用S模式数据链向飞机上传送压缩的气象

图，因为通用航空飞机不装气象雷达缺乏气象信息。上传DGNSS

差分修正电文还可支持对平行跑道的独立运行，而不需要专门的

高速率二次监视雷达。

    6. ADS的应用

    近来趋向于将ADS和ADS一B并列，针对不同场合来使用，

一般认为海洋和边远荒漠地区可采用星基的双向数据链的ADS.

陆地，尤其交通密度较高地区均可采用陆基较为简易的单向广播

的ADS一B。由于正规的ADS为合同制，必须由地面管制部门和

飞机建立合同，因而是选址播发，所以称为ADS一A (A即Ad-

dressing选址之意)，以便和广播式ADS一B相区别。

    由于ADS一B对通信的要求较低，VHF通信比卫星通信成

本低，适合于通用航空的小飞机上，但VHF通信大范围覆盖时要

求地面布台较多，需要相当可观的投资。总的来说ADS和ADS -

B目前都正在试验开发中，总体安排体制和布局上都有待于进一

步从试点中找出经验后进一步推广。

    以往空中交通管制所采取的手段分为两类:一为无监视手段

的程序管制，依靠飞行计划的传递，飞行管制区之间的移交和推测

航迹来分配飞机之间的间隔，以防止飞机之间的相撞，根据预计到

达时间安排进场着陆顺序和在塔台的目视监管。二为雷达监视手

段的雷达管制，依靠沿航线诸雷达的监视并逐步移交至终端，来分

配飞机之间的间隔，以防止飞机之间的相撞。当数据处理中或雷达

屏幕上发现交通冲突时，将提供冲突警告和解脱咨询，此时，可由

管制员干预，向其中一架飞机传达应变指令，脱离冲突。终端监视

雷达将安排进出飞机的进场着陆和起飞飞机之间的排序，并监视

冲突 。

    新的自动相关监视实现以后将采用ADS手段的管制，它和雷
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达管制等同。用飞机位置报告取代雷达检测到的飞机点迹，这种空

中交通系统称之为“基于自动相关监视的空中交通管制(ADS -

ATC)系统”。而ADS的位置报告又是以GPS为数据源的，因此今

后将采用这种新的以GPS/ADS为核心的空中交通管制系统，它

是一种节省设备费用而极大提高效益的系统。

4.4.2  GPS有助于改善空中交通环境

    GPS对提高空域、航路、终端和机场的空中交通容量，加速流

动和改善空中交通环境上都有很大作用，现分别说明如下。

    1.空域

    传统的地面导航台不能建在无岛洋区或荒漠边远地区，因而

GPS能弥补这一如此广大地区的覆盖漏缺，特别有利于海洋飞行

和低交通密度地区新航线和随机航经的开辟，不需增加任何地面

设施及其投资和运行费用而能立刻利用。克服了以往陆基导航系

统在视距作用范围内布点不均匀、不连续和大片漏缺的缺陷，以及

像奥米加远程导航系统精度不高和受气象影响的缺点。

    GPS可以构成全球不同区域不同国家之间的无隙导航，全球

统一体制的导航，机载设备只需相同的单一的用户接收机，装备和

使用都是非常方便。因而在跨洋、环球或极区飞行中特别有利，近

期发展的FANS航路都是例证。

      2.航路

    传统的航路结构是在陆基导航系统的限制条件下实施的，航

路结构受地面导航台点布局的束缚，只能采取折线的逐台飞行，因

而加长了航距，浪费了飞行时间和费用。GPS直接给出飞机相对

于地球表面的位置坐标，航路结构和信号源位置无关，因而可以任

意安排航线，可以建立随机航线，一般取城市对之间的直飞航线，

在繁忙航线附近可建立平行航线，因而大大缩短航程，提高航路

容量 。
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    近来在国际航线上的IATA致力于开辟一些通过多个国家

(地区)过境的直飞航线。例如，东南亚通过孟加拉湾中东到欧洲的

航路，香港、台湾、东京、汉城通过中国大陆飞往欧洲的航路，北京、

东京、汉城通过俄罗斯远东地区飞往美国的航路，其中包括通过高

纬度地区和极区飞行的航线。这些航线以往是不可能的，只有利用

GPS和卫星通信后才能实现。这些路线大大缩短了航程，具有很

大的价值。在此问题上也牵涉到空域开放问题，允许外国飞机过境

并收取航路费。俄罗斯远东的麦加丹管制区在设施加强后，已于

1995年初开放了5条新的北方航线。

    由于GPS精度高，提高了空管部门对飞机的动态跟踪能力，

并且能实现飞机的三维和四维导航功能。当飞机上采用ADS定期

发送位置报告时，这种以ADS为基础的空中交通管制和雷达管制

类同，提高了管制工作上的实时性。

    ADS连续的位置报告和在终端区时间间隔加密的位置报告

有利于短期流量管理和实时的管制应变能力，因而减少飞机留空

时间和延误，有利于缩减飞行间隔后的空中交通冲突检测和实现

ATC自动化，在推行高效优化的管理体制的同时保证了飞行

安全。

    空域和航路按RNP划分类型后，装备了GPS的飞机，由于其

导航精度的提高，可以进人高精度RNP的空域和航路上飞行。

    3.终端和机场区

    GPS的应用将适应终端环境和提高机场容量。GPS或MLS

进场着陆允许曲线进场，缩短最后进场的直线段，因而易于回避邻

近城市居民区，起到消噪声效果，并能减小对机场超障净空要求，

发挥多机场终端和多跑道平行跑道的功能，提高跑道起降架次和

机场容量。

    GPS可用于机场地面活动制导和管制系统(SMGCS )，当飞

机和车辆都安装了GPS及其位置报告系统(例如ADS一B)以后，
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对每架飞机和每辆专用车在停机坪、滑行道或跑道附近的行迹都

能监视，这样可以防止它们之间的相撞和避免跑道人侵。

    增强后的GPS可以满足进场着陆的要求，例如采用广域增强

系统(WAAS)后可以实现 I类精密进场，采用本地差分DGPS可

以实现1类甚至1类精密进场着陆，因而在机场只需安装差分台，

飞机上安装具有差分修正功能的GPS接收机，就能完成起飞至着

陆的全飞行阶段导航和进场引导功能。地面差分台的价格比ILS,

MIL台便宜得多，因而能在花费较少的情况下.改善空中交通环

境，包括提高终端区和机场容量。

4.4.3  GPS有助于发挥信息资源的利用

    GPS对地面上空中交通管理部门，对飞机上驾驶舱内信息显

示和利用上不仅能增加信息容量，也能提高信息质量，达到高效

利用。

      1.地 面

    在ADS或ADS一B以及SMGCS实现以后，地面上对管制空

域范围内的飞机及机场专用车辆都能进行监视，这里GPS位置报

告是其主要信息源。此外和空中交通相关的其它数据，例如航向、

速度等信息，也是飞行员和管制员交换信息中经常用到的数据，

GPS是主要信息来源之一。

    以上这些信息是地面的ATC管制室工作站为冲突检测所必

要的。加上飞行计划数据，空中临时意图及气象数据等形成了充分

的信息资源，有利于空中和地面进行灵活的航路更改磋商和管制

干预。这些信息在ATC显示终端上可以看到管制区内的交通形

势和各种相关数据，加上可靠的空地通信手段后，就能形成很好的

监视和管制的依据。

    由于GPS导航覆盖是连续和无隙的，如果能有连续和无隙的

通信手段与之结合，在不间断信息交换下，就能实现更为实时的战
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术管制以致允许实施由飞机运行者选择航路的“自由飞行”。

      2.飞机

    改善机上信息环境。

    由于GPS采用全球统一的WGS一84坐标制，在地球上直接

定位，更便于使用高精度导航数据库、各种航图以及采用无纸的电

子地图，易于和地形数据库结合后实现地形匹配导航。可以和惯性

导航结合，实现不同深度的组合，利用GPS位置更新和空中对准。

    近期推广使用的增强型近地警告系统(EGPWS)的最佳组合

是 GPS加上精确的地形数据库，将对管制区域内的飞机撞地

(CFIT)起到保护作用。

    GPS除定位以外，尚有授时、测速和测定航向姿态的功能，它

可以增加飞机上的信息内容和数据余度，改善飞机上的信息环境。

一架飞机上装备了大气数据惯性基准系统(ADIRS)和卫星导航

GPS接收机及其多天线航向姿态系统后，可以构成双余度的位

置、速度、航向姿态信息和精密时间基准。从长远观点来看，飞机的

航向基准将依靠惯性和卫星获得真航向，而不再依靠传统的磁航

向，这将更为直接，不再需要磁差数据。

    目前的机载避撞系统(ACAS一II)是基于S模式雷达应答原

理工作的，未来的ACAS一I将是基于ADS一B每架飞机各自广

播GPS位置数据的原理而工作的，此系统接收附近飞机的位置报

告，结合驾驶舱显示交通信息(CDTD的显示器，将同时显现本机

附近的其它飞机的动态点迹，可以增强飞行员自我间隔保持和避

让能力。因而一架飞机装备了ACAS一In、气象雷达、CDTI和

EGPWS后，同时具有飞机之间的相互监视和避让能力，也能避免

与地面相撞，在足够的通信能力下形成了具有自治能力的飞机

(Antonomous Aircraft)。参见图 4一70



GPS在飞行器定位导航中的应用

ADS-B 广播飞机位置

ADIRS FMS EFIS

飞行显示和

飞行指引信息

GPS AFCS I自动飞行

GPWSI近地警告信息

CAS- IM 避撞信息

气象雷达 CDT 交通信息

气象信息

图 4一7 机上具有 自治能力的信息环境

4.4.4 GPS在未来航空运行中的发展

    1.由国际民间控制和运行的GNSS取代目前单国提供服务

        的 GPS

    这是国际上ICAO和IMO所计划和企求的，欧洲等发达国家

和欧洲联盟、欧洲航行安全局、ESA和INMARSAT等国际组织

将起积极推动作用。不论国际民间集资发射导航卫星或在其它卫

星上搭载导航载荷，在组织和财政上也还有不少困难和问题。另

外，如果是GPS或是GLONASS的民用信号部分移交国际民间

集资维持和管理运行，这种可能性不能排除，但也有不少组织、法

律、财政、管理机构上的问题有待解决，也需要很长的时间。
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    2.利用低轨道卫星实现AMSS和GNSS

    虽然低地球轨道(LEO, Low Earth Orbit)已用于MSS，且用

于AMSS的可行性很大，但LEO用于GNSS的可行性及费效比

尚无定论 。INMARSAT 已采用中轨道(MEO)卫星，否定了LEO,

但仍有些专家认为对LEO用于GNSS尚可研究。

    3.集通信导航于一体的空间平台

    近期国际上也提出了某些思想，利用同一个卫星上搭载的航

空移动通信业务(AMSS)转发器和GNSS的转发器同时实现向飞

机提供空地移动通信和导航服务。由此一群卫星组成一个星座，在

卫星之间也应有星间通信链路，在空间组成一个电信网。这个星座

将能支撑航空的ADS一ATC所需信息源和空地信息交换功能，

成为CNS/ATM组合一体的卫星系统。

    还有些专家提出了把二次监视雷达(SSR)询问机搬上卫星的

想法，这些卫星自身的精密轨道位置，也应实时地由地面监测和跟

踪站网系统确定。它和机载二次雷达应答机配合，组成了扩大视程

覆盖范围的 SSR 系统 ，在此卫星上也兼有 AMSS和 GNSS转发

器以及星间通信链路，因而由这些星群所组成的星座将是CNS/

ATC卫星系统。这些提法仅在理论上可行，其初始投资及运行费

用极其庞大，因而目前尚停留在概念阶段，很难在可以预见的未来

实现。

    4.传统航行手段和体制的改变

    随着GPS在航空上应用的广泛和深人，有可能改变某些航行

传统手段和体制，现分述如下:

    (1)指北系统。传统上采用磁北为指北基准，全向信标

(VOR)采用了磁北体系，随着惯性导航和惯性航向姿态基准系统

的出现，创造了直接采用真北为基准的体系。近年来GPS航向姿

态测定技术已获得很大进展，未来在飞机上惯性导航和卫星导航

两者均兼任航 向姿态基准功能时，全世界将放弃磁北体系而进人
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新的真北体系。

    (2)全球统一的地理坐标系统。为了实现全球航行，全球统一

的地理坐标系统势在必行，WGS一84坐标系统所用的椭球与地

球实体吻合较好，数据精度较高，因而ICAO已决定采用WGS -

84坐标系统作为全球统一标准，世界各国应在1998年 1月 1日

开始共同采用WGS一84坐标系统，为此将影响到所有航图、飞行

程序图、导航数据库、航行资料手册(ATP)等所有航行出版物。

    (3)导航数据库和电子航图问题。在GPS普遍使用以后，飞

行管理计算机(或导航计算机)和导航数据库结合下取代航图和飞

行程序图。计划航线飞行剖面及终端程序全部存储在导航数据库

中，飞行员随时可以调用。飞行计划所选定的航线可以由飞行管理

计算机算出航程、航线角，以及有风情况下计算应飞航向、预计到

达时间等，不再需要手工的地图作业。越洋或远航时将由飞行管理

计算机按WGS一84椭球计算最短航程及其航线角，比地图作业

更为便利和精确。导航数据库将越来越重要。

    国际上早已将终端飞行程序(包括离场程序、近场程序、进场

程序、复飞程序等)编制在导航数据库内，供飞行中使用。今后的趋

势是将广泛利用，发挥飞行管理计算机的效能。

    航海上已开发了电子海图系统(ECDIS)，并且已制定了标准

SP一52(于1990年公布)，因而将从纸本海图过渡到电子海图，航

空上也有电子航图的需要，但尚未标准化和正规采用。民航班机只

使用由导航显示器(ND)或平面状态显示器(HSI)上调用由导航

数据库生成的航迹背景显示，尚不属于电子航图。这是因为民航班

机的航线都是相对固定的，在未来区域导航和随机航路普遍使用

以后，电子航图的需要将更为迫切。目前EGPWS所采用的地形数

据库也仅为制造厂商自行开发的，局限性很大。未来以标准化的导

航数据库和地形数据库为基础的电子航图系统已具有必要性和可

行性。GPS的进展既导出了电子航图的必要性，也创造了易于制
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备电子航图及相应各种地理信息系统(GIS)的可行性。

    (4)远程不着陆飞行。今后的洲际飞行将进一步扩展航程和

采用高纬度极区飞行。对北美、北欧和北亚通过北极大圆航路将大

大缩短航程，这是以往利用陆基导航设备所不能做到的，只有利用

卫星导航后才能实现。1996年初俄罗斯已在其西伯利亚东部的麦

加丹管制区开放了5条亚美航路。

    ICAO和国际航联(DATA)鼓励某些国家为过境飞机开放空

域，使多数国际航班实现远程不着陆.飞行。GPS导航创造了城市

对之间直飞航路的条件。例如，从韩国或香港飞往欧洲各国首都的

直飞航班，每班飞越中国境内将达4 000 km，并比原飞航线缩短

里程100̂ -400 km。根据预测，采用了GPS和ADS新技术后，亚

洲通过我国到欧洲，以及通过西伯利亚东部到北美的航线，将是

21世纪初潜在的繁忙和高效益航路。这些航路的效益，除了缩短

航程外，也可起到分流和缓解原有航路拥挤的问题。

    (5)未来超高飞行的高度测定。飞机的高度测定及飞行中垂

直间隔的保证传统上都是采用气压测高技术，以气压高度为基准，

无线电高度表只用在避免撞地和进场着陆。气压高度表的精度随

高度升高空气密度减轻而恶化，因而将不适于超高空飞行。

    GPS可以三维定位，但由于VDOP始终较差，垂直精度不够，

所以近期不可能改变气压测高的传统制度，但未来超高空洲际远

程飞行的高速飞机，GPS的地心高度将被利用。这是设计未来飞

机正在考虑中的问题。如果GPS的垂直精度可以进一步提高，则

更能促成GPS地心高度的应用，而气压高度、惯性高度、卫星高度

作为互补可提供数据余度这是:一般所期望的。

    (6)未来的空中避撞系统。机载空中交通避撞系统(W AS)在

发展中确定了I , II，  I三种模式。TCAS一I为只有交通威胁告

警手段，不能提供避让建议及其和邻机之间协调问题。WAS一II

兼有告警和避让建议，但只能作垂直避让，不能作水平避让。
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TCAS一I兼有告警和水平避让建议。以上三种模式都是基于

SSR的S模式基础上发展起来的，近来由于W AS一II使用中发

生的诸多弊端，例如，虚警、冲突检测软件的不成熟和某些欠缺，垂

直避让的高度变化率反应较慢于水平避让，垂直避让容易引起与

其它高度层上的飞机发生新的冲突等，已建议取消W AS一II而

发展TCAS一1。在GPS定位技术成熟和ADS - B自动位置广播

技术可行的情况下，目前倾向于研制基于自发广播GPS位置的

TCAS一N，以取代W AS二I。虽然W AS一N产品尚未公开问

世，但这种推荐和意向较为鲜明，未来发展基于GPS的可以作水

平避让的W AS一N的工作已在进行中。

4. 5  GPS在通用航空中的应用

    GPs将对通用航空产生深远的影响，许多观察家认为，GPS

将在主要的三个飞行领域(导航、防撞和着陆)起重要作用，它允许

在两个机场之间飞行而无外界干扰或无需外界帮助，这是通用航

空最重要的。

    “通用航空”(GA)通常指非商业飞机应用，包括所有私人、公

司、企业的飞机，但不包括商业性航空公司飞机。

，、 美国在通用航空市场上占主导地位，75%以上的GA机场在
美国。据FAA在20世纪90年代统计，有265 000架GA飞机在

美国注册，其中212 000架在营运。在这些飞机中，大约60%是私

人使用，40%是企业使用。除了这些GA飞机，大约还有6 000架

运输机。总的来讲，GA占总飞行时间的67%，总旅客量的25%

总飞行路程的45%。为此，GA只消耗了7%的总燃料，因而它在

运输和国内商务中起了很大的作用。而GPS能提高安全性和降低

费用，将会使这种作用更为重要。

      机场 的面积和它的用途是 GPS起重大作用的地方 。目前 ，美
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国大约有17 500个机场在使用，其中约有5 200个为公众使用，当

然，大约有1 100(或 6%)个装备了ILS o GPS将能够使所有机场

为全天候机场，于是，GPS将使机场的着陆能力增大一个数量级。

4.5.1 通用航空对GPS的要求

    为了理解GPS在航空中的作用，我们必须首先理解认证环

境。特别地，我们必须理解“技术标准指令”(TSO),“附加类型证

明”(STC)及Form 337, TSO是由FAA形成的文件，它构划出一

套仪器为遵循FAA要求而应满足的技术指标，它们包括(但不限

于)环境、性能、用户接口和系统接口要求。STC是这样一个文件，

它描述了在某些特定飞机上的典型安装，航空电气安装工程人员

必须利用该文件履行安装要求。如果某产品没有这两种文件，安装

人员就要使用Form 337，但这很困难，因为它要求当地FAA审

定。

    第一台为通用航空市场设计的GPS接收机面市是在 1990

年，这些设备与当时的LORAN很类似，它们都包含有完整的数

据库，形成典型的RNAV功能，如大圆弧距离，方位角，地速，

ETA, ETE等。然而，用GPS精度可以大大改进，对动态过程的响

应更快，速度测量更为精确，并且覆盖上无裂隙。这种设备首次安

装是通过FAA Form 337确定。STC被首次接受是在一年后。第

一次TSO的完成是借助于其它审定过的系统，用作多传感器系

统。GPS/LORAN和GPS/OMEGA, TSO在 1992年春季接收。

1992年12月12日发布了TSO一C129，这个技术标准审定的首

批设备是在1998年8月。CAT. A II，其意为在终端和航路飞行

阶段使用的单一设备。下一个为GPS审定的是“进场覆盖”程序，

它在TSO一C129中描述，并允许飞机用GPS“超越”非精密进场。

虽然GPS比其它系统精确，但此时在最小下降高度的指示上并没

有多大改进 。
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      1.动 态

    在GA中，动态特性是相对良好的，典型的加速度在 1̂-3 g,

而特技飞行则可达到4-6 g，这对大部分GPS接收机提出了一个

挑战。横滚速率典型的是100/s，最大可达到60̀/s，在非特技飞行

应用中，这些速度并不连续通过600̂-70。倾斜，标准转弯速率是

30/s，这对一个普通的GPS接收机来说是不困难的。

    2.功能

    GPS接收机在机舱里的主要作用是加强飞行员的位置报告

和提供导航、导引信息。对飞行员来说位置报告就是相对于一个已

知的地面导航辅助设备的位置(如VOR,NDB或机场)。飞行员不

会说“我在北纬 37023. 6'，西经 122'2.3'.”而是说“我在San Jose

VOR 2680径向线上，4.6 n mile处”。

    根据跟踪导引，飞行员通常使用航路偏差指示器(CDI )。这是

一种模拟器，它显示由目的地看到的希望航迹与目前位置之间的

角误差。在大多数航空GPS接收机中，CDI用于显示横向轨迹误

差(XTE )。通常的刻度是每个点表示 1 nmile，指示范围是左右各

5个点。

    3.精度

    在不同的飞行阶段，航空电子的精度要求是不同的，通常分为

航路、终端、进场、着陆。航路精度要求为2 n mile，终端精度要求

为1 n mile，进场为0. 3 n mile,

    GPS有 4种不同的精度水平:SPS 100 m, SPS无SA 25 m,

DGPS 2̂-5 m，动态载波相位跟踪 10 cm。如果我们把不同飞行阶

段的要求同这些精度水平相比较，可以看到，除着陆以外，SPS精

度可满足各飞行阶段的精度要求，而对着陆阶段，我们需要 DG-

PS。有趣的结果是，SA对一般航空电子应用是不重要的。在航路

和终端应用中，SA起不同的作用，在着陆中，无论如何要

用DGPS。
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    4.可用性、可靠性和完善41

    (1) GPS可用性。美国政府已宣称，GPS将可用于全球飞行

用户界。在KAL007航班在俄罗斯上空被击落后，里根政府发言

人说“总统已决定准备向民用航空界开放GPS"，它还向ICAO承

诺该系统在至少 10年里不收费。

    可用性不仅仅是个政治问题，它同时还是一个技术问题。有多

少次中断?中断的时间是多少?中断是有计划的(维修或改进)还

是计划外的(设备故障或缺乏卫星可见性)? 例如，对着陆系统而

言，希望有 95%的总系统可用性，这必须包括地面系统、用户设

备、数据链及卫星系统。

    (2) GPS可靠性。该系统可靠性如何?大部分仿真表明，GPS

本身是不满足可靠性要求的。在卫星故障的特殊环境下，不会有足

够的可见星来保证可靠的解。解决该问题的方法通常涉及附加卫

星，包括GLONASS, INMARSAT, Pseudo-Satellite (Pseudolite) o

Pseudolite是一种在地面发射GPs 频率信号的设备，用户可通过

数据链测距和得到差分信号。最近FAA正在建议使用具有测距

能力的静地卫星，同时增加可靠性和完善性。

    (3) GPS完善性。我们如何确信显示的结果是正确的?这里的

要求是检测误差的能力和向飞行员及时报告误差的能力。如果总

有5个或更多的卫星可用，且卫星几何配置好，则可通过接收机自

主完善性检测(RAIM)来解决该问题。一般来说，这是指接收机确

定什么时候对预想的应用GPS解可以被信任的一种能力。在着陆

飞行阶段，单独GPS不可能提供必须的完善性。为满足完善性要

求，大约需要附加 12颗卫星。

    另一种解决该问题的方法是使用GPS完善性通道(GIC)。其

中，把地面监控站与通信链结合起来，监测并在2s之间向飞行员

报告系统故障。设想的通信通道是一些((1-4)近地卫星，它同时还

提供测距信息。
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    总而言之，现有的解决途径是使GPS成为精密着陆系统，为

全球的机场提供全天候的着陆能力。一旦在DGPS着陆系统使用

了通信链，另外两种重要的应用:跟踪和净空传送(Clearance de-

livery)就容易实现。一架具有合作功能的飞机可以把自己的位置

发射给基地，以使私人基地或ATC中心不需雷达或话音联系而

能监视飞机的飞行过程。此外，间距、气候或其它交通信息可以发

给飞行员，以改善它的环境知识。

4.5.2 飞行员界面

    由于驾驶舱的其它要求，接收机必须被设计为有助于由飞行

员到导航系统及其反向的信息流。

      1.输入

    在几乎所有早期的导航系统中，飞行员输人的惟一要求是把

接收机调到特定的频率上。随着远距系统如罗兰、奥米加及现在的

GPS的出现，必须输人终点和航路。以前这些都是通过字母数字

键来完成。然而，在GA(通航)中，现在使用的最一般方法是两个

集中的按钮，一个控制光标位置，另一个旋调字母和数字。这种方

法妥善解决了本身空间问题，并且灵活性好，软件工作可使这一过

程容易实现。

      2.输 出

    在过去的导航系统中，输出的仅是CDI，最近的系统中保持了

这种输出，但同时附加字母和数字形成的信息。这些信息包括:希

望的航线、实际的航迹、到目的地的距离、地速、航路时间、到达时

间、横向航迹偏差等，在大部分GPS接收机中都能提供。此外，接

收机的数据库中还包含了机场，VOR, NDB，交叉口等信息。机场

信息如城市名、机场名、跑道长度、机场高程、可用燃料等，所有这

些只要一按按钮就可显示。

      目前机舱中也逐渐提供图像信息，最常见的是移动地图，它最
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简单的形式是地球表面的平面图及有关航空数据，用户处在图的

中心。典型情况下VOR和机场也显示在其上，在某些移动地图

中，航路也标注在其中。由于GPS系统的多维能力，采用最新的隧

道概念，比目前的双指针系统更为有效和方便地导引飞机。

4.5.3  GPS硬件与组合

    1.安装考虑

    (1)天线位置。天线布局的基本原则是天线必须有一个清楚

可见的天空。通常，遮挡天线的是尾翼。于是，天线一般安在座舱

上方，尾翼前面。在转弯时机翼和机身也会遮挡天线，但对复杂的

双天线结构，这种短暂的过程我们没有什么办法。我们再次用到了

强大的软件功能:把综合方法用于失锁后的再捕获。一种较好的方

法是根据目前的位置和速度采用DOPLER预测器，这至少需要 3

颗卫星的解。如果1个星要落下前，有1颗新卫星补充上来，这个

假定可被保持。

    (2) VHF通信干扰。由于受频率选择的局限性，飞机VHF通

信段(118̂ 136 MHz)的第 12和 13谐波正好处在GPS频段上

(1 575.42 MHz士 1 MHz)。在 121-125一 121.250 MHz及

131-225-131-350 MHz(25 MHz间隔)范围的12个通信通道产

生的谐波直接处在GPS频段上.GPS接收机无法将它们滤掉。惟

一选择是在通信天线之前把它们滤除，且希望在通信收发机那里

没有泄漏。TSO一129的STC文件要求进行一种试验，要看特别

安装的设备是否与GPS产生干扰，如果有，建议采用滤波器，滤掉

通信无线电的输出，这个问题不解决，便不允许安装IFR o

    2.通道数

    以上问题(转弯时丢失信号)可通过多通道来简化和减少。因

为很少有同时可见 9个以上卫星，因而多于9个通道是无用的。4

个通道是必须的，而6个或更多通道则可改善性能。多通道的另一



GPS在飞行器定位导航中的应用

种作用是改善首次定位时间(TTFF)。由于从打开电源到出现导

航信息通常需5 min，因而TTFF在航空应用中不具有重要性。

    3.座舱设备

    有三类GPS设备可用于GA飞行员，即Handheld(手提式)，

Panel Mount(机板安装)及Dzus Mount(组件安装)。在GPS星座

配置完成后，所有这三种接收机都很快被市场所接受。

    手提式接收机价格最低，且带有航空电子数据库(如机场位

置NOR位置等)，可用电源和电池。Panel Mounts具有更完善的

数据库，并可设置用户航路点，其输出可以驱动移动地图，CDI,

HSI等，与机载计算机有更多的接口，可自动计算风高(Winds

aloft)、密度高度、真空速。Dzus指5̂"1/4 in宽的组件，通常装在

两个飞行员之间的仪表板上，和ARINC429有数字通信接口。
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5. 1 概 述

    卫星定位系统的出现，促使空间飞行器测控向自主化、智能化

发展，从而使整个空间测控体系发生了本质的变化。这种变化的结

果是以飞行器自主导航和飞行器一地面时间同步为基础的分布式

空间测量、控制体系的产生。

    在卫星导航应用以前，空间飞行器各个阶段的测量任务通常

是由不同的设备和不同的子系统参与完成的。如地面测量、监控系

统，惯性测量系统，星敏感器，红外地平仪，气压高度表，雷达高度

表等，还要用到地球重力模型，大气模型等先验知识。以美国的航

天飞机为例，在上升段主要测量元件是IMU，它可以提供姿态和

加速度信息，地面跟踪雷达上行提供地面所计算的轨道器位置、速

度等状态矢量。当轨道器自由飞行时，IMU只能提供姿态信息，而

位置、速度等信息主要依赖地面提供，低轨飞行时轨道器也可以根

据IMU测量信息和地球重力模型计算获得位置信息，同时IMU

的陀螺漂移由星敏感器提供的数据校正，所有测量元件的信息是

由一个6状态的卡尔曼滤波器综合处理。轨道器再人时的黑障区

内的飞行状态信息是由再人前Ih地面上行的运动状态外推，以

及IMU测量量综合大气模型计算取得，飞出黑障区后，轨道器的

运动信息可以由地面雷达上行获得，随后地面塔康信息，气压高度

表，雷达高度表为测量、控制提供服务，将轨道器导引至距离着陆

机场10 n mile左右，高度在3 000 m上下，再由微波着陆系统完
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成着陆导航任务。事实上，美国航天飞机“亚特兰大”号在飞行

6 000 000 mile后，于1997年底返回波音的轨道飞行器工厂进行

大改造，其耗资7 000万美元的改造主要是安装新的先进驾驶舱

和一套先进的卫星导航系统即GPS。据称，“亚特兰大”号将成为

第一驾完全由卫星导航的轨道飞行器，它以一套三余度系统取代

目前使用的TACAN导航系统，旨在最终废除业已落后且维护费

用昂贵的多个地面工作站，降低飞行器的计划费用，并能使航天飞

机在能见度很差的条件下降落。“亚特兰大”号将要参加国际空间

站的运行。

    GPS的空间应用可行性研究已经表明，它几乎可以用于航天

飞行的所有阶段:发射段的人轨控制，初轨捕获，在轨飞行时的轨

道测量，再人时的状态装订，返回轨道捕获的计算，飞行器间交会

对接时的相对运动状态测量等各个阶段。可应用的轨道高度范围

从200 km的低轨空间到36 000 km的地球同步轨道。同时GPS

还可以提供姿态信息，适用于大型空间结构的姿态测量和方位确

定，这一点是其它导航测量系统所无法比拟的。日本准备将GPS

用于其航天飞机HOPE的人轨段、在轨段、轨道机动和轨道器再

人段，并且已利用它的H一II做过多次搭载试验。美国1982年的

GPSPAC试验证明了GPS的实时定轨能力，而在COMET商用

返回式卫星上，GPS用来在再人前30 min为星上控制系统提供高

精度的运动状态。另外，GPS用于空间飞行器间的交会对接正处

于应用研究和试验阶段，它将为美国、欧洲、日本等共同投资的国

际空间站提供服务，也将为21世纪的轨道机动飞行器(OMV)提

供导航信息。

    由于GPS卫星全球覆盖的特点，在空间，尤其是轨道机动频繁

的近地轨道空间，飞行器可以在其飞行的任意时间内同时获得十几

颗GPS卫星的测量数据，其更新率不低于1 Hz，利用这些数据可以

实时或近实时地确定飞行器的运动状态。而已往的地面观测网络只
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可能观测到飞行器的有限飞行弧段，同时也无法确定飞行器的瞬时

运动状态。大量的观测数据大大提高了测量精度，目前900 km以下

轨道GPS实时定位精度不低于地面应用水平，而导航滤波输出精

度可以更高。1982年美国在其‘Landsat 4, Landsat 5上进行的

GPSPAC试验已证明，在无选择可用性(SA)情况下定位精度可达

到20̂-30 m，而COMET商用返回式卫星上装载的GPS C/A码

接收机可以在有SA的情况下为控制系统提供位置精度高达20 m,

速度精度为0. 04 m/s的状态信息。TOPEX/Poseidon海洋测绘卫

星显示了GPS用于卫星轨道测量可以达到的极限精度12 cm，并可

以看出GPS的定位精度大大高于飞行器其它自备测量系统，如星

敏感器，红外地平仪等，也高于一般测量控制中使用的地面测量精

度，同时与INS相比又有测量误差不发散的优点。

    在分布式的测量、导航体系:中，时间同步是一个基础。GPS不

仅可以提供位置、速度信息，还可以提供纳秒(ns)级的时间信息，

这一精度不仅可以作为实时导航的时间基准，同时也可以作为空

间一地面时分多址通讯的同步标准。到目前为止，航天飞行系统

的时间统一主要是依靠地面测控中心直接或通过数据中继卫星间

接传递给空间飞行器实现的，或者是空间飞行器自身具备较为准

确的计时系统。如采用原子钟价格昂贵，一般飞行器并不具备。利

用GPS实现系统的时间统一可以减轻地面测控系统的负担，可以

使所有空间飞行系统享用统一的时间标准。

    利用GPS卫星导航系统能够使空间飞行器主动地测量和计

算，独立地确定自己的运动状态，轨道参数和时间基准，从而可以

摆脱对地面测量系统的依赖，实现智能化、自主式导航。可以看出，

GPS或全球卫星导航系统将成为未来空间飞行测控体系的架构，

在这个架构中每一个飞行器、每一个地面站都享有相同的空间和

时间基准;飞行器的自主化和智能化导航使地面测量和控制降低

到最低限度;时分多址能够大大扩充空间一地面通信容量。随着
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航天事业的发展、空间科学更为广泛地应用，基于空间、分布式的

空间飞行测控体系必将取代现有的基于地面测量、集中式的体系，

从而为空间技术的应用和发展开辟更为广阔的天地。

5. 2 空间应用的可用性和完善性

5.2.1 空间应用的可用性和完善性

    GPS可用性(Availability)和完善性(Integrity)概念最早在航

空领域提出。可用性定义为“整个系统在特定的飞行任务起始时，

能够提供所需的导航服务的概率”。显然，美国政府的政策可以造

成GPS的不可用。这里仅考虑技术上的可用性。

    导航服务分为三类:

    (1)单纯的定位服务，它只需提供解算出运动状态的能力而

无需提供有关导航可靠性的任何保证。

    (2)能作为主要导航系统的导航服务，它需要在系统故障时

及时告知用户。

    (3)可作为惟一导航系统的导航服务，它还需附加告知用户，

哪一颗GPS卫星出了故障，以便用户剔除与故障星关联的测量

量，保证用户导航的正常进行。

    对空间飞行器定位而言，GPS可以提供两类定轨服务:实时

测量定轨和顺序测量定轨。900 km高度以下的低轨道飞行器，大

部分时间能够观测到多于4颗的GPS卫星，利用一次测量量就可

以确定出用户飞行器的运动状态，这种情况称之为实时测量定轨。

较高轨道飞行器在只能观测到少于4颗GPS卫星时，定轨计算只

有依赖飞行器轨道运动方程，顺序地积累观测量，求解出运动状态

参数，我们称之为顺序测量定轨服务。前者要求不少于4颗GPS

卫星的测量量，而后者只需要不少于1颗GPS卫星的测量量。
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    GPS空间应用的可用性可以分为GPS系统正常工作概率，

GPS星座的可观测概率以及用户接收到正确GPS导航信息的概

率。所谓系统正常工作概率是指系统具有21颗或更多GPS星座

并正常工作的概率，这一概率在GPS系统中被规定为98 0 o a GPS

星座的可观测性与空间用户的轨道高度有关，而用户接收到正确

GPS导航信息的概率与用户的飞行高度、动态环境以及用户接收

设备、GPS信号接收天线周围的环境有关。

    美国联邦无线电导航计划中，对无线电导航系统的完善性是

这样定义的:完善性是系统在不能用于导航服务时，系统及时向用

户提供告警的能力。也可以说成是当系统的导航精度超出了给定

飞行阶段所要求的特定区间时，系统及时发现并通知用户的能力。

    很显然，导航系统的可用性和完善性不仅与导航系统自身有

关，而且还与用户所处的飞行阶段和飞行性能要求有关。就航空飞

行而言，GPS的完善性要求见表 5一1的RTCA GPS最低工作状

态标准(MOPS)。目前 GPS尸、能在其空间信号出现故障后的

2-6 h之内播发告警信息，这种能力可以满足航海导航的要求，但

对航空导航难以满足。因此，对航空飞行而言，GPS并不是一种完

善的导航系统，对于空间用户，尤其是机动飞行的用户，GPS的这

种保证更是难以满足要求。因此，GPS在空间飞行器上作为导航

系统必定是与其它系统以组合方式实现的。对于卫星或无机动能

力的轨道飞行器，GPS与先验的动力学模型相结合就可以满意地

解决导航系统的完善性问题。对于有机动能力的空间飞行器，尤其

是在飞行器人轨和再人等大动态环境时，GPS必须与其它系统如

惯性测量系统、测高设备组合才能够充分发挥其特点，正常、可靠

地工作。
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表5一1           RTCA GPS最低工作状态标准(MOPS)

飞行阶段 告警门限
最大允许

告警率
告警时限 最小检出率

航 路 3 706. 4 m 0. 002/h 30 s 0.999

终 端 1 853. 2 m 0. 002/h 10s 0.999

非精密进场 555. 96 m 0. 002/h 10s 0.999

5.2.2 空间导航的完善性要求和监测方法

    从前面的讨论已知，导航系统的完善性要求取决于不同飞行

阶段的性能、精度和可靠性等。这里主要考虑两类飞行阶段:自由

飞行和轨道机动。再人和入轨属于后者，而在轨飞行属于前者。根

据目前空间飞行的测量精度水平，并结合飞行器飞行特点和控制

要求，我们提出了对于低轨空间飞行器，不同空间飞行阶段导航的

完善性要求(如表 5一2)0

表5一2 空间导航的完善性要求

飞行阶段 告警极限 最大误警率 告警时延 最小漏普率

自由飞行 1 km 0. 000 5/h 1 200 s 0.000势
轨道机动 10 km 0.1/h 10s 0. 1/h

  ‘可以看出，在轨飞行阶段对完善性检测实时性的要求较为宽

松，大约在1/4轨道周期内发现故障即可，但由于飞行器对地观测

的需要，对其定轨的精度要求较高。与之相反，在轨道机动过程中，

由于整个机动过程持续时间短，发动机推力大，且有推力偏差作

用，这就要求导航系统能够及时检测系统故障，保证轨道机动的正

确。从表5-2可以看出，此完善性指标可在自由飞行阶段保证，概
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率意义上，83 d的轨道运行期间以内不会出现一次误警和漏警;

同样是概率意义上，在长达10h的轨道机动期间内也不会出现一

次误警和漏替。

    解决GPS完善性问题的方法可以大致分为两类:一类如借助

于差分GPS网络实现，具体做法是由DGPS的差分站计算差分站

所观测到每一颗GPS卫星的测量量中的误差，当这种误差大于一

定值时，差分站通过DGPS的数据链通知给用户。这种概念的推

广就形成了所谓GPS完善性通道(GIC)的概念。在全球范围内建

立包括GPS, GLONASS在内的全球卫星导航的差分站网，实时

计算每一颗导航卫星测量量中的误差，并通过国际海事卫星网

(INMARSAT)广播给用户，导航卫星的完善性信息也同样广播

给用户，从而构成一个完善的全球性的卫星导航系统。目前这种系

统的设计、实现以及数据格式都有了比较成熟和完善的讨论结果。

另一类就是所谓的接收机自主完善性监测(RAIM, Receiver

Autonomous Integrity Monitoring)，这是一种用户自己利用一些
附加信息进行系统完善性检测的方法。这种方法简单、易实现，而

且投人少、效率高，因此引起了人们广泛的兴趣。目前已出现了许

多种不同的RAIM算法，从使用信息的来源上可分为两种:仅使

用 GPS系统 自身的冗余信息算法和亦使用其它系统如

GLONASS, INS，雷达或气压高度计的信息的算法。前者RAIM

自成体系、简单方便，对它的讨论最为广泛、充分。但是大量的研究

和讨论认为，在航空飞行中，这种算法无法满足GPS作为惟一导

航设备的完善性要求(见表5一I)，而GPS作为主要导航设备时，

又存在着RAIM算法的可用性问题。也就是说，在某些情况下，如

GDOP值太大时，RAIM算法不能满足表5一1的要求，必须关

闭，而GPS作为惟一导航设备时，RAIM是不能关闭的。在这种情

况下，人们转而研究后一种算法，引人外部信息解决上述困难，讨

论较多的是利用GLONASS, INS以及雷达和气压高度计的信息。
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    根据对信息处理方式的不同，RAIM 算法又可分为两种:其

一，仅仅使用当前信息的“快照”(Snapshot)方式，这种算法的优点

是较为敏感，可以及时反映导航系统的故障，但是它丢弃了大量有

价值的历史数据。其二，既使用当前的，又使用历史的数据的算法，

如卡尔曼或其它滤波算法，这种算法充分利用了有用信息，但由于

滤波的平滑作用使得对导航系统的故障不敏感，表现为一定时间

的滞后 。

5.2.3  RAIM算法

    接收机自主完善性监测算法在许多文献中都有详尽的讨论。

设GPS测量方程

                            Z= HX + ‘ (5一1)

式中 Z - (m一1)X1的GPS伪距测量残差矩阵;

        H - (m一1) X 4 GPS伪距观测矩阵;

        X- 4 X 1导航状态误差向量;

        ‘— (m一1)X1高斯分布的伪距测量噪声矩阵，E[司

              = 0，var[s〕 = 6Z。

    由最小二乘法可得估计量

              X二H*Z;  H’二(HTH)一‘HT         (5一2)

构造判决变量

                  D=ZTZ二ET (I一HH )。 (5一3)

式中

          Z二Z一Z二(I一HH* )Z = (I一H H)E

可以找到一个正交单位矩阵K，使得

1，一4

0
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则有

    D=才Z=tr(Z才)二ET ( I一HH` )E=

          tr(E(I一HH‘)梦)=:

        UTdiag (1 ⋯ 1     0 ⋯ 0)u=

                试+⋯十u轰一; (5一4)

式中，u=KEo

    可以看出，如果测量误差相互独立，而且服从正态分布:。，一

N(0,a)，则p，也服从正态分布并具有相同的方差，而D/a2服从m

-4自由度的，非中心参数为A = E[ET](I - HH* )E[司/a2的非中

心X2一分布，其概率密度函数为

矛，尘理耸兰里一
洲 2211'(n/2+I)]!一X2 (n)=

2"i 2
n = m 一 4

(5一5)

由上述可知，D与被观测的导航卫星数有关，通常引人

r= V ADAM 一 4) (5一6)

使得判决阂值与观测到的导航卫星数无关。

    对导航系统的故障检测是基于如下的假设检验:
    H1

D >7'
    HO

D <T (5一7)

式中，HO是无故障假设，H1是故障假设。如果D>T则告警，否

则无警告。如果无系统故障发生，则

E [Ej=0;var[e〕=62 二 1。⋯ ,m

此时A = O,D服从m一4自由度的中心X2一分布，密度函数为

Xcent,e (n)=
e一s/2xn/(2一U

2n/2厂(n/2) n二 m 一 4 (5一8)

误警率可以表示为

        PFA=P[D>TIHO]二

    如果系统有故障发生，则

    E [ET〕二「0 ⋯ 0  bias [门

1一P(T/62, m一4)  (5一9)

0 0];var[e,]=62
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                                                1=1，⋯,m

式中，bias [z〕是第Z颗GPS卫星故障时引人的偏差。此时D服从m

一4自由度的非中心XZ一分布，非中心参数为

          A=bias[i]Z(I一HH* )+/a2=Rn/8H(z)ZaZ   (5一10)

式中，R*是由bias [z]引起的水平方向上的误差。

    概率密度函数如式((5一5)，这时的漏警率为

        PMD二P[D<T I H1] = P(T/vz,.l,m一4)  (5一11)

    可以看出，这种算法的漏警率与非中心参数几有关，也就是与

被观测的导航卫星的几何位置参数8H(i)有关。图5一1反映了为

保证误警率和漏警率，8H乱二=max [8H (z )]所受的约束，即为满

足RAIM在所有情况下的可用性 8H熟x必须大于13.56;图5一2

中的仿真计算结果显示了不同高度空间用户8H-'.、的概率分布，

在900 km及其以下的轨道高度，该RAIM算法可以完全满足空间

用户的完善性要求。对于900 km以上高度的用户，8H乱二并不满足

上述的约束条件，此时的RAIM算法存在着一定的不可用时空区

域。在这种情况下实施此RAIM算法时，必须对8H豁二进行检测，

只有当8H-'a二满足约束时，才可以利用其进行完善性监测。

    RAIM算法的实施步骤:

    (1)计算故障检测门限

                  T=P一‘(1一PFA}m一4)

    (2)计算'6Hmax
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    (3)如果此时的用户轨道高度大于900 km，则检验8H熟、是

否满足约束:若不满足则关闭RAIM算法，若满足则进行下一步;

    (4)根据式(5一2)及(5一3)计算 RAIM 的统计判决变量
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    (5)比较DI a2与T:如果有DIG' > T，则告警;如果DIG 2簇

T，则认为导航系统正常。
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    由于GPS导航卫星对高轨道用户覆盖能力减弱，从图5-1及

5-2可以看出，对900 km以上的用户仅仅利用GPS本身冗余测量

的RAIM算法不能保证100%的导航监测可用性;而对1 000 km

高度以上的用户GPS已无法保证4颗导航卫星全球连续覆盖，也

就是说无法保证用户的实时、连续导航。显然，对于 1 000 km高度

以上的空间用户，如果要保证RAIM对GPS实时导航有100%可

用性且与之同步进行，以上提出的算法已无法满足要求，需要引人

使用GPS系统外部信息的新算法。这里设计出了两种完善性监测

方案:“完善性走廊”和GPS/星敏感器组合。

    完善性走廊是利用轨道力学的知识，根据以前的定位结果外

推出一条“走廊”，当GPS系统出现故障时，定位结果将会溢出走

廊，此时算法告警。这种方案只适用于在轨自由飞行或能够对发动

机推力精确建模的用户;而对于那些无法准确描述所受加速度的

空间用户，则引用星敏感器的信息辅助进行完善性监测。

    如果t。时有完善性保障的用户状态误差向量Xo，则可以求得

未来t时的状态误差向量X。设此时的动力学方程和观测方程为

                          X = OX,+ E0 1
                                                        S            (5一13)

                        Z=HGPSX+EGPSJ

式中 Z—      (m一1)X1的GPS伪距测量残差矩阵;

    HGPS—   On一1) X 4 GPS伪距观测矩阵;

      X- 4 X1导航状态误差向量;

    EGPS - (yn一1)X1高斯分布的估值噪声向量。

    从观测方程可得测量量为

            X二LZ;   X二〔8x  8y  8x  8B了

式中，L=H*，而H*=(HT H) -IHT。如果

              X一N(O,Iao); X一N(O,IaGPs)

这里 戈=[介 8y 灸 01T，则可构成统计检验量:W二戈一
OX,,D二WTWnGPS无系统故障时，有
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E[W]=0;var[W]

D/oz服从三自由度的中心X2一分布

故障时 ，有

:I (o<'D+屹PS)=J U2

。当GPS系统中第z个卫星出现

E[W]=[0 ⋯ 0  bias{一，] 0 ⋯ 01 ';var[W]=Io
= 1，⋯ ，m

式中，bias [z]为第r个测量量中的故障偏差矛 _= I一HL。显然，

D/o2服从三 自由度的非 中心 丫一分布，非中心参数 .1 =

bias仁t]ZP�/62，或A=bias[r]/a2,m=4。

    我们有如下的假设检验问题:计算出的判决变量D与检测门

限T比较，有
                                                        ill do

                          D >T; D <T

式中，HO是无故障假设，H1是故障假设。如果D>T则告警，否

则无警告。这时误警率和漏警率分别为

          PFA=P[D>T}IIO]=1一P(Tloz{3)

      P,。二P[D<T}H1]=P (T/62 13, bias Ez ]'P,, /,7')

而m=4时，有

PMD=(T/62 13, bias[r]2/62)二

      PMD (T l62}3，(R,,/HDOP X。)“)
，_ 、，__ _，一__ 、，_ 、____ _ {REP )2___。_ 、，
任鼻法头现盯还m妥甘算 IJ限沮 ，1= }r n}nn}, tillUY为

                                                        、n llll r /

定位时的值，Rh为bias仁，]所造成的水平方向上的误差。

    仿真计算表明，如果HDOP的门限值为3. 0，则。m<29.0m

才能满足完善性要求。图5-3显示的是，当m二4时，HDOP的门

限值与60在满足完善性的要求下的关系。可见，6。对完善性要求

很关键，也就是说，动力学模型的准确性是一个很关键的因素。

    在这种完善性监测方案中，“完善性走廊”的重建时间，即动

力学方程的更新间隔也是一个很重要的问题。更新间隔过长，动力

学模型中会引人较大的积累误差;而更新间隔过短时，这种监测方
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案对那些会造成慢变的、时间相关性误差的GPS星座故障失去效

用。因此，在具体应用时，应该根据动力学模型的建模精度和GPS

星座的可能故障类型慎重选取动力学模型的更新时间。

  ”t-------一 卜、
0 ~ 卜 ;

自 乙下 口完善性区域
工 { i
  ‘下 }

0于一6  11 16 21 26 31 36 41 46

图5一3 完善性指标对“完善性走廊”

          的要求((7GPS二 35. 0 m)

    当GPS用户轨道机动时，上述方法不再有效，此时我们引人

星敏感器的信息。

    目前为止，已有很多关于与其它测距元件组合的RAIM 方

案，但星敏感器是测角元件，需要对它进行修改，用其各自的标准

差分别对GPS和星敏感器的测量量进行归一化处理。星敏感器的

测量方程为

                        A= H}tarX+ Estar                       (5一14)

GPS测量方程如式(5一13)。对两方程归一化得

FZ/6GPS1     I HGPS/aCPS l__ r EGPS /CGPS门
} != }__ IX + } I
LA/aster J   L Hater/aster J            L Ester/aster J

或

                            Z二HX十 ‘

式中 A— 星敏感器测量残差矩阵;

    Hstar— 星敏感器观测系数矩阵

(5一15)
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    ‘。:— 高斯分布的星敏感器测量噪声矩阵，E[ester] = 0,

            var[eata,]=Qstar。
此时若无GPS系统故障时，则

            E [e]=[0 ⋯ 0]T;var[e]=I

若GPS存在系统故障时，则

E [E]=[0 ⋯ 0  bias [i ]  0⋯ 0 0 ;var[s〕二I

1，⋯ ,m 一 1

构造统计检验量

          D = WTW W=Z一Z=(I一P)e

显然，D服从XZ一分布。则有

      PFA=1一P(T/m一‘1);   PMD=P(T/m一4,A)

      PMD=P(T/m一4，bias[i]z (1一P,. ) IacPs2)二

              P(T/m一4 ,g' RPEZ /CGPSZ )

                      P二H(HTH)一1H T

式中，只:是P阵对角线上第i个元素。

          A=bias[i]Z(1一.P�)/a6 crs“g'REP' /acrs

                g' = bias[i.]'(1一P�) /REP'

其中又为x2一分布的非中心参数。从前面的讨论可知，9相当于式((5

-10)中的1超H(i)，是一个与GPS星座几何分布以及星敏感器所

选恒星方位有关的参数。

5. 3 空间应用环境与选星

5.3.1 空间应用环境分析

    GPS是一种无线电定位系统，它所提供定位服务的性能与用

户的应用环境密切相关。由于地球表面以及附近区域与大气层外

空间的环境有很大的区别，这种差异使得GPS在空间的应用具有
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与地面、海洋和近空不同的特点。GPS的设计目标主要是为地球

表面及其附近的用户提供服务的，因此，作为GPS空间应用研究，

第一步是需要考虑GPS在空间定位和导航的环境以及这种环境

对定位和导航性能的影响。

    环境一词是指周围的情况及条件，在这里我们将GPS的应用

环境定义为用户所处的、对GPS信号以及使用这一信号定位和导

航造成影响的因素。对于空间用户，与地面GPS用户相比较需要

特殊考虑下面几方面的环境因素。

    1.几何环境

    我们考虑的几何环境是用户、GPS卫星和地球之间的空间几

何关系及其对空间导航的影响，这主要是GPS卫星对空间用户的

覆盖。此外，相对几何关系还严重影响定位精度和差分工作，这将

在后面考虑。

    GPS星座对空间用户的覆盖是它在空间应用的先决条件之

一。可以证明，GPS星座对低轨卫星(高度通常在 1 000 km以下)

有足够的覆盖。图5-4示出了GPS - LEO用户的几何关系，其中

GPS SV的散射角为320。用户轨道被分为几个弧段:BC和FA被

SV的散射角所限制;DE被地球阴影遮挡;AB是接受SV信号的

最佳弧段;CD和EF是可用的，但其信号将两次穿越大气层。

                          用户轨道

图5一4  GPS卫星与低轨用户几何关系
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    如果没有散射角对GPS用户的限制，高于LEO轨道的用户也

可能享受GPS资源，特别是那些椭圆度很大的高轨卫星，它在某

些轨道段上可以看成是LEO用户。利用计算机仿真进行的定量分

析表明，用户高度低于2 000 kni时，可以以大于0.8的概率接收到

至少4颗GPS卫星的信号，以大于0.6的概率接收到至少6颗卫星

的信号，直到高度为3 600 km时，仍可在 30%的轨道上接收到1

颗卫星的信号。

    2.动态环境

    动态环境是指GPS接收机随它的载体一起在空间飞行中所

经历的动力学过程，其中考虑如下特性:

    (1)自旋运动。由于姿态稳定的需要，无人航天器在某些飞行

阶段需要转动运动，特别是像再入这样的精确机动。在自旋期间，

没有GPS姿态更新数据，只可能有伪距和多普勒观测量。如果空

间飞行器滚动速率超过 100/s，甚至多普勒测量量也得不到。对自

旋飞行器，为了得到连续的伪距测量，需要采用多天线布置。

    (2)高动态。空间飞行器可能要经过非常高的动力学和运动

学过程，在发射和再入阶段，最大速度超过7.9 km/s，加速度可能

超过10g，这对GPS接收机提出了非常严酷的工作条件要求。

    (3)无线电黑障。由于气动加热的作用，在再人大气层的过程

中，飞行器前端会形成一个等离子鞘。这种黑障现象使电磁波传播

中断，当然，GPS信号也被中断，但是，由于GPS信号来自于与再

人体运动相反的方向，信号中断的持续时间比来自于地面的RF

信号中断时间短得多。

    (4)空间运动的可预测性。空间用户的运动与地面用户大相

径庭。在轨道运动时，飞行器加速度为零而速度可以达到

3-4km/s，星载GPS接收机在设计上需要充分考虑这一特点，

以保证对GPS信号可靠地锁定和跟踪。从另一个角度看，空间飞

行器这种有规律的运动，能够使接收机跟踪环路以较窄的带宽锁
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定、跟踪信号，从而降低测量噪声提高测量精度;同时，这种运动的

规律性大大方便了卡尔曼滤波器的设计，从而改善滤波效率，提高

导航精度。

    (5)相对论效应。GPS是一种测量时间延迟的定位系统，它对

时间的精度要求十分严格。GPS系统本身在设计上已考虑了对相

对论效应影响的修正，但这是对地面附近低动态用户适用的，对于

空间的用户，还需要进一步考虑相对论效应的影响。

    3.物理环境

    在传统意义上我们考虑如下的因素:

    (1) GPS接收机在星载条件下对重量、尺寸、电源等的特殊

要求。

    (2)机械振动/冲击。这可能发生在发射和再人大气层过程

中。GPS接收机和天线硬件必须能经受这种冲击和振动。在轨道

机动中，可能也会出现振动和变形，但强度要小得多。

    (3)热流。在发射和再入阶段，飞行器飞越大气层时，气动加

热会产生大量热能，飞行器表面温度可上升到2 000 ̀C，导致飞行

器内部温升由一10C~   +50C。这是GPS接收机，特别是天线遇

到的另一个严酷的工作环境。

    (4)挠性。大型空间结构的飞行器可能具有很大的挠性，轨道

机动期间，变形不可避免，这将引起GPS信号多路径效应的变化。

当GPS接收机利用多天线确定姿态时，飞行器挠性将影响测量基

线和载波相位。

    4.电磁环境

    空间飞行器GPS接收机将会遇到复杂的电磁环境。一般来

说，像其它空间电子r装置一样，GPS接收机和天线会受到来自其

它星体或外层空间的电、磁、紫外线、宇宙射线的影响。此外，GPS

信号到空间用户的传播路径与地面的传播路径是不同的，它可能

垂直穿过大气层，但止于电离层边沿处，或倾斜穿过大气层，不经
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过电离层严重的区域，或两次穿越电离层严重的区域，电离层影响

可以通过用户 一GPS SV与地球中心一GPS SV形成的夹角0来定

量地分析(图5一5) 0

用户轨道
GPS SV

、 况

图5一5 用户、GPS卫星与地球之间的相对位置

5.3.2   GPS星座对空间用户的覆盖

    空间用户对GPS卫星的可见数目直接影响着GPS系统对空

间用户的可用性和完善性以及 GPS为用户提供的测量、定轨

方式。

    对于空间飞行器，它们的飞行高度可以从地面到 36 000 km

的地球同步轨道。GPS卫星对它们覆盖受两个因素影响:一是由

于GPS卫星天线320-46“左右的信号辐射角限制，距地面高度大

于900 km左右的飞行器会有一段无GPS信号覆盖的轨道弧段。

二是因为空间用户距离地面有一定的高度，因而可以以负仰角观

测到更多的GPS卫星。

    图5一6显示了空间用户可观测到GPS星座的平均数和可以

同时观测到1,2,3,4,5,6颗GPS卫星的概率。从图中可以看出，

从概率意义上，GPS能够基本保证1 200 km高度以下的空间用户

在任意时刻、任意位置观测到 6颗GPS卫星，而对于这个高度以

上的用户 ，GPS则存在着不可预测的时空概率。特别是地球同步



GPS在飞行器定位导航中的应用

轨道上的用户，只能在25%的时间内观测到1颗GPS卫星。
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低、中高度星座值及可观测的平均SV数与高度的关系

高高度星座值及可观测的平均SV数与高度的关系

5.3.3 相对论影响的分析

    由于GPS是一种基于测量信号传播延时求斜距的定位系统，

它要求时间上的严格同步，GPS系统本身在设计上也针对地球上

的用户考虑了相对论效应的影响，而对于空间用户，我们必须重新

考虑这一影响。

    根据广义相对论的有关结论知道，具有较高势能的载体上的

钟走得慢，有



第5章 GPS用于空间飞行器定位

        ，I 中 一 中 {
f “ ill 1十 一一二万‘一 }

            、 t -一 /

由轨道力学可知，在轨飞行器的势能为

二 p 二 ‘ {1       1)
w 今 一 一 ; w，一 w 今 1"}丁夕一 ’丁 }

            r \1。 ， 了

广义 相对论 的影 响为

Af一_f+ - f,一_三
川 、 .f }、 CZ

1 1

r..     r

式中 五‘，关— 分别为用户《U)和GPS卫星((S)的钟频;

  r�, r,v�,v— 分别为用户和GPS卫星的矢径长度以及速度大

                  小 ;

      电,(p — 分别为用户和GPS卫星的势能;

      C ,U — 真空中的光速和地球引力常数。

    在狭义相对论中，载体的时钟随载体的运动速度增大而减慢

,\/1一(v=

了1一(v

/C)

/C)

 
 
一一

f;，
一f.

所以有

}f I_互三二二二~1 - (v�/C')Z_上了。2_，，2、
大 !、 厂一一一尸一万下 一2C2、一“

                    v1一 (Z)=,/C)‘

空间飞行器的速度可以表示为。= 、/两于，_上式可简化为

off, }一ice《一Vs )一-L-}青一刽
综合广义、狭义相对论的影响，可得

of  of} AfI
r 片 r ! 讨一一气万 I
J、 J、}g j、}

3u

岛2C2 (5一16)
r.,    r

    如果认为用户轨道、GPS卫星轨道都是圆轨道，此时的相对

论影响为一常量，被称为长期项效应。对于地球表面附近的用户，
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书、4.45X1。一。GPS系统己将其卫星((SV)的钟频调慢了
4.45 X 10一’0s，为地球表面用户作了平均修正，因此GPS卫星播

发 的调频信号其频率为 10.229 999 995 45 MHz，而不是

10. 23 MHz。但作为空间应用，还必须根据下式对用户钟频进行

必 要 的调 整 :

Off一4.45 X 1。一
_j

    显然，如果空间用户未对其时钟进行调整，在定位计算中就会

引入误差，这种误差会随着时间的推移而线性增大。在图5-7中显

示了不同高度的圆轨道用户相对论长期项效应每天可造成的时钟

误差及相应的距离误差大小 。
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图 5一7 相对论效应的长期项影响

    当空间飞行器的轨道为椭圆时，引人上述方法进行修正就会

产生一定误差，这时误差可以表示为

  f一f.
“下f0 “

2,u}旦
Cz(Y

子
了
一、
0

△
.一f

式 中 f ,f}

Y,Yo

— 分别为椭圆轨道及圆轨道上的钟频;

— 分别为椭圆轨道上t时刻的矢径长度和圆轨道
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                    半径。

    由于这种误差是随卫星的运动做周期性变化 ，所谓 的周期项

就是指的这种变化。任意时刻周期项影响造成的时间偏差

八二 「‘’+‘2,u / 1    1{。
" L 一 1 71 7 1— — — }ur =_

      J: 吃“、r   r0)

f' 2,-{1     1)瓜，， ___。、」。 。_ _一，
! 7 7!一 一 一 】n/一 ti 一 ecuSr} )ua      u ̀  r ̀ L
J0t 一、 r 2一。{V 产

如果近似认为椭圆轨道能量与圆轨道的相等，即a=r0，则可以积

分上式，得

2}"'-,u-a
esinE (5一17)

式中 E— 椭圆轨道上当前时刻的偏近点角;

      T— 用户的轨道周期;

      a,e— 分别为椭圆轨道的半长轴和偏心率。

    图5-8显示了由式((5-17)确定的、在不同高度上、偏心率。=

0. 01的椭圆轨道上用户的周期项最大值。应该指出的是，由于

GPS卫星轨道也是椭圆轨道，’当用户定位精度较高时，相对论效

应的短期项需要同时对用户、GPS卫星轨道进行修正。
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5.3.4  GPS的星座选择

    到目前为止，GPS星座选择都是依据GDOP最小这一原则，

在地面附近的定位、导航中得到了很好的应用。对中、低轨道航天

器而言，它对GPS卫星的可见性大大优于地面用户，但是并非所

有可见星中使DOP最小的星座是最优星座。在地面附近，卫星仰

角必须大于零，但对空间用户，仰角可以为负甚至大部分可见星都

具有负仰角。此时，所有可见星中使DOP最小的星座不一定是最

优 的。

    在所有误差源中，大气干扰(如电离层延迟、对流层延迟)引

起的误差占主要部分，有时可达40-50 m。研究表明，对流层延迟

基本上发生在100 km以下，并且$0%的误差发生在10 km以下，

这就对于航天器定位不产生影响。电离层延迟基本上发生在

700 km以下，而60%的误差发生在350 km以下。如果GPS卫星

选在可见星的边界上，其信号就要两次穿过电离层。如果仰角取大

一些，可以基本上避开大气干扰。因此，选择某一颗卫星时，既要考

虑它对整个星座构成的几何布置，又要考虑它带来的误差。此外，

导航电文中关于大气干扰的修正参数和接收机大气干扰修正模型

不再适用。

    这里提出一种可变加权的综合几何因子。对于地面附近的中、

低动态用户，特别是静态用户，GDOP或PDOP极小的星座可以得

出最好的定位结果。但是航天任务的多样性和多变性，以及航天器

在空域和时域上都远远大于普通用户，简单的DOP极小不再

适合。

    不同的航天任务中的不同阶段对GPS定位要求是不同的，例

如，NASA的重力探测器GPB比GPS卫星的定位精度要求高3一

4个数量级，定向精度高5个数量级，定时精度却相同;飞船与空间

站交会过程中，法向精度的要求远远高于轴向精度，而在对接时，
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同样要求很高的轴向精度;气象卫星、资源卫星要求有高的垂直定

位精度;航天飞机则在不同的飞行阶段对各方向定位精度要求

不同。

    为满足以上诸方面要求，构造一个HDOP与VDOP的线性

组合

                WDOP=a, HDOP+a,VDOP        (5一18)

式中，加权系数a�a:是非负的。由于DOP值只是一种相对度量，

采用如下约束:

                a:+a:二1     a,)0, a2)0        (5一19)

    a,(i = 1,2)根据航天器I‘行任务分别对水平和垂直精度要求

而定，它可能为常量，也可依不同飞行阶段而变。仿真计算表明，根

据不同加权系数选出的卫星几何精度因子和所用卫星是不同的，

DOP极小很难保证卫星窗口稳定，为减少频繁换星，必须增加

约束。

    为了消除定位过程中换星引起的扰动，采用所有可用星而不

是只用4颗星，也就是说，把定位卫星窗口由小变大，在此考虑了

以下 因素:

    (1)选择可用星。随航天器高度增加，它所能看到的GPS卫星

的数目远远大于地面用户，在定位时首先在可见星中选择可用星。

    (2)定位方程线性化。采用大窗口定位时，联立方程可能增加

到5一10个，大多数情况下都有7个，为减少计算量，对定位方程

线性化。

    (3)采用最小二乘法求解定位结果。

    (4)为使不同GPS卫星在定位过程中起不同的作用，采用加

权的最小二乘法。权系数可以考虑GPS卫星的几何位置、品质(如

引起误差的诸因素)。加权还可以保证卫星进人或退出窗口时是逐

渐的，避免波动。

    作为算例，采用加权最小二乘法，同时利用6个GPS卫星的数
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据进行定位。例中的权系数暂时只考虑了卫星仰角e,。用a,表示参

与定位的卫星i的相应权数，计算了3种加权情况(见表 5一3)，最

后的定位误差主要由测距误差引起。

表 5一3

    情况 1

a,= 2. 5sinei

情况 2

a,今 e,

  情况 3

a,= singe,

a2= 0.746

a4= 0.564

气 ， 1.564

a6= 0.244

a2,= 0.933

a31“ 1.415

气 “ 0.303

a4“ 0.227

as” 0.676

a6= 0.098

气?= 0.383

a31” 0.602

a2= 0.570

a4= 0.440

气 片 0. 976

气 = 0. 194

a2, = 0. 693

a3,“ 0.933

误差:77.5 m 误差:77.22 m 误差:78. 78 m

5.4 空间定位的误差分析

    空间定位的误差有与地面相同的部分和与地面定位不同的部

分。这里仅考虑后者，介绍大气传播的影响、选择可用性误差和多

路径误差。

5.4.1 大气层对GPS信号的影响

    地球周围大气层中对己PS信号有影响的是对流层和电离层。
对流层影响主要出现在地面到20 km高空，这对空间飞行器而言

已不起作用。这里主要考虑电离层的影响。

    电离层传播延迟是GPS的一个重要误差，它是因为电磁波与

空间电子发生摩擦而产生的传播延迟和方向变化，其结果可造成

10̂ "50 m 的定位误差，并且难以预报，即使采用复杂的物理模型
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和庞大的数据库也无法全部消除。GPS系统中使用的Klobuchar

模型只能保证消除全部电离层误差的50%，该模型把沿GPS信

号传播路径上由用户(假定在地面附近)到1 000 km高空的电子

浓度积分的结果假想地集中作用在距地面350 km的点上，并考

虑了该作用点的当地时间、磁纬度、季节、卫星仰角等。显然这种集

中作用的假设对空间飞行器是不合适的，特别是当飞行器轨道高

于350 km时，Klobuchar模型不再可用。图5一9示出了电离层误

差随高度的分布，图中0。表示相对湿度。可以看出，当用户飞行器

高于400 km时，它的电离层误差只有地面的30%，当用户飞行器

高于500 km时，只有地面电离层误差的10%。这里，我们介绍三

种可用于空间飞行器电离层误差计算的方法。

    (1)利用Klobuchar模型或Bent模型，计算出对应的地面用

户的电离层误差，再利用图5一9依飞行器高度变化进行修正。采

用Klobuchar模型时，可直接应用GPS卫星发射的信号中电离层

修正参数;采用Bent模型需要较为复杂的计算和关于大气及太阳

活动指数的先验数据，例如可参考文献[1]0

    (2)算法补偿。如前所述，用户轨道高度在900 km以下时，可

以以大约 100%的概率观测到 5颗或5颗以上的卫星，因而可以

将电离层的误差影响作为未知量，与三个位置及时间未知量一同

解算。图5一10是仿真计算结果，分别示出了修正的地面模型法、

估计算法及未修正的情况。可以看出，利用5个GPS卫星对电离

层误差估计算法的结果最好。

    (3)载波相位平滑。根据电磁波的有关规律，单纯电磁波某一

时刻相位的传播速度称为相速度(Phase Velocity)，而具有一定带

宽并携带一定能量的信号的传播速度称为群速度(Group Veloci-

ty)，这两者在真空中相等。在电离层中相速度大于真空中的速度，

而群速度小于真空中的速度，它们差值的一阶近似大小相等，方向

相反。载波相位是以相速度传播的，其量测方程为
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电离层误差随高度的分布

                    O=NA-p十‘ono + CA-                      (5一20)

而伪随机码测量量是以群速度传播的，其测量方程为

                      p. _ p+ eion。十#code                                                        (5一21)

式中 ‘no f (phase f #code— 分别为电离层延迟和相位以及码测量

                        噪声;

              P — 测量伪距，其中扣除了电离层的影响;

                NA— 整周模糊数。
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NA— 整周模糊数。

未修正

鲍吵A面模型法

日
\
翎
徽

10  20   30

图 5一10

40  50  60  70  80  90  100

              时间 /s

电离层修正算法比较

    将方程式(5一20)与(5一21)相差即可消除电离层的误差

影响

                      p,,一0=2p-NA十E              (5一22)

式中，。是两测量量复合后的噪声。

    从方程式(5一22)可以看出，在消去电离层误差的同时又引

人了整周模糊数这一未知量。如果接收机持续地对相位进行跟踪

观测，积累了一定的观测数据，则可以将整周模糊数作为一个未知

量与其它未知量一并解出。需要指出的是，在接收机持续测量时用

户的位置需要保持不变，这一点空间用户是难以接受的，但是如果

用户能准确地计算出在此时间段内用户位置的变化量，则该算法

仍然能够用于空间飞行器。实际上美国1992年发射的超紫外探测

器上的GPS搭载试验中就已经实现了这种技术，令人遗憾的是这

种实现是在地面事后处理中，而不是实时飞行过程中。初步计算表

明，在30 s内，用户的位置变化预测精度要求达到毫米量级，才能
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保证整周模糊数和其它未知量的解算精度达到lm以下。这意味

着需要考虑 10-“量级的摄动加速度影响，建立复杂的力学模型和

进行大量的计算。

5.4.2 选择可用性

    选择可用性是一种人为降低非授权用户GPS定位精度的措

施，在技术上包括两种实现方法:一是所谓的s技术，即在GPS卫

星的基准信号内引人高频抖动噪声，这样可以降低伪随机码、载波

等其它派生信号的测量精度。二是将C/A码广播的GPS卫星星

历用。技术处理，精度人为降低至100 m左右。目前地面上的GPS

应用研究已经表明，差分GPS定位技术、GPS相对定位技术都可

以有效地消除SA的影响。差分技术可以用于空间飞行器轨道的

精密测定，这包括飞行器的实时导航和飞行器事后精密定轨,GPS

相对测量技术则可以很自然地应用于空间飞行器的交会对接中。

下面主要研究的是单个用户定位、定轨测量中SA的影响。

    典型SA等效距离误差如图5一11 (a)所示，其均值为lm左

右，标准差在40̂ 60 m 的范围内，图5一11(b)是1994年11月24

日下午的50 min实测GPS定位数据的频谱。由于1h以内，电离

层误差变化很小，认为是常量，而接收机噪声是高频信号，因此图

中曲线可以代表SA距离误差在三个轴上的投影。

    在GPS的地面应用中才技术引人的误差通常是由上面提到

的差分及相对测量技术剔除，而在空间，由于空间飞行器运动的特

殊性，尤其是飞行器在轨运动的特殊性使我们可以在单一用户的

GPS测量中消除或部分消除SA的影响。

    SA距离误差有着较小的均值，我们可以使用数据平滑技术

有效地抑制其影响，其中最常用的数据平滑滤波技术为卡尔曼滤

波器。对于静止点，简单的平均就可以同样起到平滑的作用。图5

一12的曲线是我们对实测GPS定位数据的平滑结果，可以看出随
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着对定位数据平滑时间的增长.，测量残差逐渐减小，25 min左右

的平滑即可将SA的误差抑制在士10 m以内。但同时也可以看-



GPS在飞行器定位导航中的应用
_ - 一一 — — 一 - — — — - -一 -一 —

出，平滑时间对残差的方差没有抑制作用。目前的空间飞行器
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    (1)先以较高的采样率(如每秒一次)及时进行定位计算，然

后将定位计算结果在较长的时间间隔内进行平滑、滤波。

    (2)先在较长的时间间隔(如几分钟、几小时、甚至几天)内搜

集GPS观测量，并对其进行平滑、滤波，然后将滤波结果用于航天

飞行器的定位解算。

5.3.4 多路径效应

    多路径效应是由于周围环境对GPS的反射信号与未经反射

的直接信号混合后进人接收机的跟踪环路产生的影响(图 5 -

13)。由于GPS接收机总是处于

这样或那样的环境之中，所以多

路径效应的影响难以避免。在城

市地区，多路径效应多由高大建

筑物对GPS信号的反射引起，而

在乡村则是因为树木、山坡等环

境对信号的反射造成。对于空间

飞行器而言，造成多路径影响的

只能是飞行器的自身表面及其向

空间伸展的太阳能电池帆板。因

此，空间飞行器上的多路径效应

具有下面几个特点:

    <1)造成多路径效应的信号

是反射信号而非散射信号;

    (2)反射面是有限的和可一冷

算的;

GPS天线

图 5一13 多路径效应

    (3)如不考虑结构变形，反射面与GPS接收天线保持相对

静止 ;

    (4)反射点与天线距离不远，可以认为在50 m以内。
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    目前多从接收机测量硬件的角度，消除或减轻多路径误差的

影响。解决的方法通常从两方面人手:一是对GPS天线的特殊设

计，尽量屏蔽周围环境的反射信号，提高直接信号与反射信号的

比，图5一14是加拿大NovTel公司生产的这类天线。二是在GPS

信号跟踪环路中采用数字化的参数辨识算法，从噪声信号中实时

辨识出与直接信号相关的测量量。

图 5一14  NovTel具有多路径效应屏蔽作用的 GPS天线

    在空间，由于上述的特殊性，可以使用软件的方法，在测量定

轨计算时，实时估计补偿多路径误差。补偿方法也可从两方面

考虑:

    在地面模拟空间使用环境中GPS射频信号的强度、方向等特

征，进行仿真定位试验，在试验中获取有关统计数据，建立适当的

补偿模型，以用于实时定位的误差补偿。

    分析多路径误差产生的机理，从原理上对其进行补偿。在本节

的其余部分中，我们就着重讨论这一方法。

    多路径效应对GPS测量的影响分为两部分:一是对载波跟踪

环路的影响，即对载波测量量的影响;二是对码跟踪环路的影响，

也就是对码测量量的影响。由于对载波测量的影响较小，这里我们

只限于讨论多路径效应对码测量量的影响。

    Richard J. VanNee在 1992曾给出关于多路径效应对码跟踪

环路影响的理论分析[31。目前GPS接收机通常采用两个非相干通
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道延迟锁相环(DLL)，如图5一15所示。利用信号的复数表达方

式 ，锁相环的输人信号可表示为

x(t)= 乙。挽一p (t一:)e)[<.+.,'I+a,] (5一23)

式中 M

a，，r, , w,

p(t一 r)

反射信号的个数;

分别为第1个反射信号的幅值、附加传播时延、多

普勒角频率和相位;

伪随机码;

GPS信号的载波角频率。

图 5一15 非相干延迟锁相环

    在锁相环中，输人信号二(t)分别与本机产生的两个伪随机信

号进行相关处理，两个伪随机信号在相位上相差一个码元，即

    _ T"}一耐
r — 丁 — — 4e

              艺 )

I (t)=

  1
一下二二p
丫 2

  1
一不二p
丫 2

            T.i
t一 r十 下万}e一J叨

                  乙 /

e(t)二

式中，T是码片宽度。在锁相环处于跟踪状态时，接收到信号的多

普勒频移小于1 IT,(见图5一15)，时间长度为T:的积分将会有效

地抑制噪声，而不会损失信号中的有用信息。相关运算后可获得两

个正交的基带信号
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e'(鲍t+气)
        M\-1 _、I 了

y八fit)“ ;,,Q,KI r一 r，十 下~
            二n \ 乙

，，(。)一Ma,R }           T,
r — r — —

                艺

e"-,t+e

其中

△田，= cu,一 CU

由于相关运算是线性的，所以运算结果也是和的形式。式中△。:为

各个被接收信号的多普勒频移，R(-)是伪随机码相关函数。

        「. N+1 r _ _ _。
            }1 一 一一，子犷一一 二丫 一 1, <- r G- 1
              } 1V L。

R(r)=戒
            { 1 ， ， _，、， ‘、。
            }一 -       1。<、r ̀ k1V一 1)l。
                t 丈V

式中，N是伪随机码一个周期的码元长度。

    锁相环跟踪输人信号，输出测量的时间延迟:，满足

z(r,t)一厂CIy(r,t) I z一}y(r,t) IZ]d，一。 娶<。
            Jt一了2 口‘

其中的积分是为了进一步降低噪声，在一些锁相环中采用环路滤

波器。在有速度辅助跟踪时，典型的滤波器带宽为0.02一1 Hz，而

1 /T,的带宽约为0.1一1 kHz。当M=0，即无多路径干扰时.Z (r}

t) :曲线如图5一16所示。

    可以看出，在没有多路径干扰的情况下，跟踪环路将锁定于直

接信号伪随机码的相位:=ro=0。当M= 1，有一个反射信号时，

有

ly(r) I:一。ORZ f0 :一:。+T, l+ail'R2!二一:，+T, I+
                        、 乙 ) \ 乙 /

      _。/ T )_。/ T }
Gaoa,tt'I r一 r。十 兀万}R' l r一 r:十 份 }cosd(t)

          \ 乙 / \ 乙 /

                。_。/ T } 。_。{ T.}
IY,(r)}“= aoX` I r一 r。一 于 }十 a;tc'l r一 r,一 份 】十

                        、 乙 / 1 乙 l

      __。/ T.)_。/             T.\
Za,,a, Lt̀ }r一 7。一 二上}尺‘}r一 r，一 二书】cosu(t)

          ( 一 乙/ ( 一 乙)
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0. 15

ro=0
0. 05

n

︺。
︶
2

一 0. 05

一 0.

一 0. 15

一 2一 1. 5一 1一 0.5  0   0.5   1   1.5   2

T, /r

图5一16 理想情况下锁相环的锁定曲线

这里0(t)=(。。一。I )t + (0。一0,)。显然z(二，t)随时间t作周期

性变化，周期为27r/ (a)。一。:)，此时锁相环必定产生锁定误差，如

图5-17(a)所示。Richard J. VanNee同时给出了试验结果与仿真

计算的比较曲线(图5一18)，可以看出两者非常接近。

    当M =2，有两个反射信号时，锁相环必定产生锁定误差，如

图5一17 (b)所示。显然，它的变化周期是三个输人信号相互间载

波多普勒频差倒数的最小公倍数。

    从上面的讨论可以看出，多路径造成的锁相环锁定误差由常

值偏差和尖峰偏差两部分构成。在式(5一23)中，二(t)有4个特征

量 a, ,r，及。,,0,，后两个与尖峰偏差的周期有关，而前两个与常值

偏差的大小相联系。要补偿多路径造成的误差，一个直观的方法是

用滤波或平滑的方法滤除尖峰偏差，而常值部分的偏差用建模的

方法补偿 。
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一 0.04
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时
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      117320   117 520   117 720     117 920
  117 420   117 620   117 820

              时间/s
                    (a)

0.4

0.3

0.2

0.1

a2/a。二0.9,a,/ao=0.9

g 。
资 一0.1

一 0.2

一 0.3

一 0.4

一 0.5

    117200 117 600 118 000 118 400 118 800

                时间 //s

                    (b)

图5一17 存在反射信号时锁相环的锁定误差

(a)存在一个反射信号 (b)存在两个反射信号
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图5一18 一个反射信号造成的多路径影响的试验结果

        (a)试 验结 果 (b)计 算 结 果 与 试 验 结 果 的 比 较

    首先，对于航天飞行器，信号反射面的形状和位置已知，因此

可以很方便地计算出反射信号的幅值及附加延迟。如图5一19所

示 ，附加延迟记作 △r，则有

cost 二二
碑 .P

In I IPI
(5一24)
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Zd
-c

 
 
一-

2dcosz

  C

月 .P

{nIlpl
(5一25)

式中 n— 反射面的法向向量;

        P— 从用户指向GPS星座的位置向量。

    由于反射面固联于用户本身，因此n在用户飞行器体坐标系

中是已知的，而其在WGS一84系中可表示为

                  n WGS-s4=T(T,sb,T)nb.d,,f,.-,            (5一26)

式中，T印"p,7)是坐标转换建阵，而}0, p,7分别为用户飞行器的俯
仰、偏航及滚转角，这些角度通常可由用户飞行器上的其它测量系

统，如INS提供。由于反射信号的幅值仅与信号的人射角及反射面

的物理形状有关，这样就建立起反射信号的幅值及附加延迟与用

户及GPS卫星位置的函数关系。

SVo GPS信号
!一人射角

d一从用户天线到反射

    面的距离

l一从用户天线到反射

    点的距离

反射面

匕 _ 五

用 户天线

图5一19  GPS卫星、用户天线和反射面的几何关系

    其次，需要知道反射信号的幅值及附加延迟与多路径造成的

常值误差间的关系。由于这种关系还与平滑尖峰偏差所采取的算
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法有关，我们把这一节的讨论放在对平滑尖峰偏差算法的讨论

之后。

    大量的计算表明，典型的低通滤波器和卡尔曼滤波器对这种

尖峰偏差滤除的效果不明显，这是因为尖峰偏差的脉冲宽度太宽，

图5-17显示的两种情况的宽度大约都在50S左右。图5一20给出

了锁相环的误差曲线与反射信号的幅值及附加延迟的关系(只有

一个反射信号)。可以看出，尖峰偏差的脉冲宽度与反射信号的幅

值有关，a, la。越大，脉冲宽度越窄。这样，既要保证滤除尖峰偏差，

又要保证正常的伪距变化不受影响，同时低通滤波器的阶数还不

能太高，以免带来过长的时间延迟，低通滤波器很难满足要求。

    这里给出一种改进的单状态卡尔曼滤波方案，在此方案中估

计的加权系数Kk+;被乘以函数m (v)用以限制尖峰的通过。m (v)

的曲线如图5-21所示，它的自变量与观测量的变化率有关，即

      b (AZ一 HOX)
v=Lit-一一AZ一一 (5一27)

式中 △Z二Z,+}一Z,;

        OX二X,+}一X,;

        山 二 t,+1一 t,;

        H— 观测矩阵;

        b— 敏感系数。

    这一方案实际上是利用了观测量的变化率及动力学方程的高

阶信息，因此滤波的稳定性更加依赖于动力学方程。图5一22显示

了滤波结果，而图5-23所示的是滤波后的均值及残差与反射信号

的幅值及附加延迟的关系。事实上，图5一23中的均值也就是基于

这种滤波平滑算法的常值补偿量。

    综上所述，对单一反射信号造成的多路径干扰的补偿算法步

骤如下:

    (1)计算出类似于常值偏差补偿曲线，预先装载于存储器内;



326 GPS在飞行器定位导航中的应用

    (2)利用公式(5一24),(5一25),(5一26)计算出反射信号的幅

值和附加时间延迟;
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几
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-
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          117500时间/。117 700
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图5一20 锁相环的误差曲线与反射信号的幅值及附加延迟的关系

                (a)与附加延迟的关系 (b)与幅值关系
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    (3)根据算得的幅值和附加时间延迟，在常值偏差补偿曲线

中查取相应的值，并将其加人

测量量中;

    (4)对测量量进行滤波。

    从图5-23中可以看出，常

值补偿量与反射信号的附加延节
迟时间呈线性关系，同时也随 ‘

反射信号的幅值而增加，而反

射信号的补偿精度随附加延迟

时间的增长而降低。值得注意

的是，补偿精度当a, la。在0.4

一 0. 5间最差，两边的精度反

而更好，这是因为a, la。较小

0.4

            (AZ一 HAX) /4t

图 5一21  K,,:的非线性修正

时，多路径的影响也较小，而当a, la。增加时，多路径影响中的尖

峰偏差部分变得更加陡峭，更利于滤波器的剔除。
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图 5一22 滤波的结果(续)
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5. 5 空间定轨算法研究

5.5.I 概述

    在空间飞行的不同阶段中，飞行器的无动力轨道飞行是最主

要的一种，也是最基本的一种飞行方式。GPS在飞行器定轨上的

应用是人们最早研究和实现的，其高度范围从几百到几万公里，有

用于飞行器的实时导航，也有用于地面事后处理的轨道精密测定。

    由于空间用户的轨道高度不同，所观测到的GPS卫星数不

同，定轨算法也有很大差异。这里所指用户高轨道和低轨道的明确

界限是观测到的GPS卫星数是否大于4。对于低轨道空间飞行器

的定轨(即可观测到4颗以上GPS卫星)，要重点考虑如何利用大

量的GPS测量量获得更准确的结果，其次是利用卡尔曼滤波和飞
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行器轨道运动的规律性抑制SA的影响，以提高定轨精度。在研究

高轨道飞行器定轨时，以地球同步轨道为例，利用可观测到的1颗

或两颗GPS卫星进行定轨。

    关于空间飞行器动力学模型及轨道摄动分析，可以在一般教

科书中找到，这里只述及GPS测量及定轨的问题。

5.5.2 观测模型

    从GPS导航信号中可以提取多种测量量，但对于空间轨道飞

行器实时导航而言，我们最感兴趣的是由测量C/A码获得的伪距

测量量和由测量信号载波的频率变化所获得的伪距离测量量。

                P=d+Cat十dSA+derr+Erode             (5一28a)

=A,/ (X。一X,)2+(Y二一Y,)2+(Z。一Z,)2

二d+Caf+dSA+d-,+edpl
  X.一 X. 、 Y，一 Y,，

今 -一 下一.‘又v。一 v52)十 一一一;一一一kvu，一 V,,,)十
            a “

    2..一 2，_

  竺  d ̀̀ (v- - v-)                          (5一28b)
式中 (Xu ly},Zu) I (X,,Y,,Z,)--

(vux f vuy t vus )，(v.,vfy,v，二)—

dSA Id  SA-

Erode t edpl -

at,af--

分别为用户飞行器和GPS卫

星在WGS一84坐标的位置;

分别为用户飞行器和GPS卫

星的WGS一84坐标惯性

速度;

分别为选择可用性引起的伪

距及伪距离的测量误差;

分别为伪距及伪距率测量噪

声;

分别为用户钟与GPS钟的

时间偏差和漂移。
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    我们将伪距及伪距离测量量中的其它误差归人d.,,, al..中。

    我们注意到，在式((5一28)中的选择可用性误差是单独列出

的，这是因为选择可用性误差在所有误差中占主导地位，实际上提

高GPS定轨精度的首要任务就是消除选择可用性的影响。

    在已知的用户状态及时间(Xu0 9矶0 f Zu0 f vvx0 f vuy0 f vuz0 f Ut0 f Sf0 )
近旁将式((5一28)线性化，可得

                  X 。一 X ，__ ___ Y。一 Y ___
    P一Po= u了二         s (X“一X0)十二uv石        s (Y。一Yuo )+

                  do 、一“ ‘一的,>< ’ do
                  Z。一 Z _ _ _ __
              卫              u厂卫 (Z二一 Zuo )+Cat+ dsn+ Ecode   ( 5一29a)
                  do “一“ 一““/’一“ 一M ，一“。

                X 。一 X __ __ .Y。一 Y __
    P一P0=书 了二三(V“二一Vu0)+口兰下二s(Vu、一V.")+

                  do 、’us ’ux ’ do
                  Z 。一 Z __
              己              0,   '(V二二一V。0)+dsn+ea。i         (5一29b)
                  d0 、’uz ’uz ’一”“ ，一aP

式中

do+ca}o

+(1,u。一矶)2+(Z.。一Zs)

d0+Csf,

X�。一Xs
    d0

                  Y.,。一 Y.__
}v}。一 v二。少十 ‘-- ,     -(v.、一 v,v}+

                                u0

-一

-一

一一

一一

Po

do

·Po

do

Zu0一Z=
    do

(V二二。一 V，二)

如果同时对4颖GPS卫星进行观测并获得测量量，根据方程式(5

一29)可以写出观测矩阵方程

              z，二 HX，十 W>;  Zv= HXv+ W�      (5一30)

式 中
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式中(es }乙,e;)是用户指向第i颗GPS卫星的方向余弦。即

Xuo - X=   Y. - Y;.Z.二Z,{
    d, ’ d, ’ do /

    这里给出的观测模型实际上就是GPS的基本定位方程，在实

际滤波器的设计中，根据不同的设计思想，观测模型和动力学模型

也会是各种各样，这里讨论的是最基本的模型，其它模型都可以由

此推导而来 。

5.5.3 低轨道空间飞行器GPS导航滤波方案

    如前所述，如果以利用观测数据最大程度地减小误差、提供精

度作为GPS定轨滤波器算法设计的出发点，那么首先考虑的问题

就是如何抑制选择可用性的影响，将这部分误差降低到最小。利用

GPS测量量进行滤波定轨，在卡尔曼滤波器的方案设计上具体有

下面三种考虑。

    1.伪距滤波

    建立卡尔曼滤波器，对观测量伪距和伪距率进行平滑滤波，然
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后用滤波后的伪距和伪距率进行定位、定速解算。在此方案中首先

进行滤波，滤波器测量量为伪距和伪距率，状态量为用户飞行器的

位置和速度。观测方程为

aobsv=产+dsv:十￡code,

laob-=户+dsv,+Edal,} (5一31)

动力学模型为

P,=F'(八，从,t)

户’=P(Po+P̀o+t)} (5一32)

    以式((5一31)为测量方程，式((5一32)为动力学模型进行广义

卡尔曼滤波(EKF )。其次，根据:方程式((5一30)即可求出用户的惯

性位置和速度，由于此时的伪距和伪距率都经过了滤波，可以认为

其中不含噪声，故直接求解得

                  X,=H-lz,;  X�=H-'Zv          (5一33)

    在方程式(5一32)中，通常将选择可用性误差归人测量噪声

中，这时测量噪声变为相关噪声，不再满足卡尔曼滤波的前提条

件。为解决这一矛盾，最简单的方法是加大测量量的采样时间间

隔。另外，我们注意到方程式((5一32)中，伪距和伪距率不仅与用户

飞行器前一时刻的运动状态有关，而且还与所选择的4颗GPS卫

星此刻的运动状态有关，计算相对比较复杂。同时还应该注意到的

是，在式((5一32)和((5一33)中都需要使用GPS导航电文中提供的

GPS星历数据，这样会在整个计算中两次引人GPS的广播星历

误差 。

    2.综合滤波

    利用上面讨论的观测方程和动力学方程，滤波定位一次完成。

由于方程

              X(i)= 45(t，o)X(0)+ 厂(t,o)U(0)    (5一34)

所使用的是轨道相对坐标系，而方程式(5-30)通常是基于WGS-

84地心固联坐标系，同时两方程的变量也不尽相同，实施滤波需
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要对两个方程做适当的变换。如果选用轨道相对坐标系为卡尔曼

滤波器的计算坐标系，则式((5一34)不变，为动力学模型，而方程式

(5一30)需要作适当的变化。选取方程式(5一30)中的已知用户运

动状态(Xuo 9 Yuo +Zuo)所确定瞬时圆轨道为动力学模型式((5一34)

中所要求的参考飞行器轨道。这样就可以将式((5-30)表示的观测

方程与动力学模型式(5一34)统一起来。

      因为

                      r= TINC-ORCXr

                      v= TINC-0RCX。一 n X r

或

                    X,=TIC-ORcr

                    X�=TINC-ORCV+n X r

式中，TINC-ORC = ToT,Tu 9n的意义与前面相同。因此有

    Zr= HX,+ Wr=HT INC-ORcr+ W,= HORcr十 W,

    Zv=HX v+Wv=HT INIC-oRCv+

          HTINC-ORC(n X r)+ W,

将前述方程记作矩阵形式，则
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或

                          Z= Hr,x+ W                (5一35)

式中，N。是参考飞行器轨道角速度矢量的叉乘等价矩阵。式((5 -

35)作为观测模型与动力学模型式(5一34)组成卡尔曼滤波模型。

    从上面的讨论可以看出，这种滤波方案的计算坐标是地心直

角惯性坐标系，而不是GPS定位通常所采用的WGS - 84地心固联

坐标系。如果以WGS一84地心固联坐标系为滤波计算坐标系，只

需要以TWGS-OR。代替TINC一二，相应地，HORC二HT wcs,RF，而式(5-



第5章 GPS用于空间飞行器定位

35)在形式上保持不变。

    可以看出，这种滤波方案的计算量小于伪距滤波方案，但是它

的动力学模型中引人了一定的误差，尤其是当用户飞行器轨道的

扁率增加时，这种误差会迅速增大，因此这种方案只适合沿近圆轨

道飞行的空间用户。当然，如果不用相对运动方程作为动力学模

型，而选用其它线性化的动力学方程，就可以同时适用于近圆轨道

和大椭圆轨道。

    滤波过程中，在对选择可用性误差的处理上，可以采用与上一

种方案相同的方法，延长测量量的采样间隔。但是这种方法只能抑

制由8技术引人的选择可用性误差，而对￡技术引入的GPS广播

星历中的选择可用性误差同样是无能为力的。

    3.定位滤波

    所谓的定位滤波是先根据方程式(5一30)进行定位、定速计

算，然后将定位、定速的解算结果作为滤波的观测量进行卡尔曼滤

波。这种方案将在5. 5. 4中详细讨论。

5.5.4 定位滤波方案的GPS定轨滤波器设计

    l.滤波模型

    如前所述，定位滤波方案中的观测量是GPS的定位结果，因

此观测模型十分简单。我们选择方程式((5一34)为动力学模型，其

中状态变量为轨道相对坐标系:中的相对运动状态。

    假设用户t时已知其运动状态为(戈‘。，矶。，乙。，民o +'U ,,,o l v vmo

v=uo 1 13fo)，显然这一组运动状态可以确定一个瞬时椭圆。通过点

(X�o IY+o , Z"o )，在此瞬时椭圆平面内可以找到一个圆轨道，选择此

圆轨道为动力学方程中飞行器的参考飞行轨道。注意到

              X,=TIN执)xcr

            X�=T iNC'-oxcv + n X r二TIvc-oxcv十N,r

可以得到观测模型
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四一尸
LX刀   L

一 1
INC-ORC

N,        TINCI-ORC

1 Fr飞
1}I+Wslow+Wrevr           (5一36)
」 曰夕」

式中，、一[:〕是方程式(5一34，中的状态“量，N\的意义女“前所
述，而X,,X二则是由式((5-33)确定的方程式((5-30)的定位结果。

    由于在解方程((5-30)时，会将方程中的观测噪声W" W,,引人

解中，从前面测量模型讨论中可知，W二，W。中的噪声包括有选择可

用性误差和接收机热噪声，实际上还应该包括星历误差、信号传播

路径误差等。这些误差传递到方程式((5-36)中就构成了滤波器观

测模型中的观测噪声，这些噪声项在线性传递过程中，其分布特性

保持不变，因此我们可以从其性质上分为慢变噪声和高频噪声并

分别记为Wslow和Wrevr o

    同前面的讨论一样，这里的滤波模型也是采用地心直角惯性

坐标系。如果采用WGS一84地心固联坐标系，则只需要在模型中

以T W GS-ORC代替TINC-ORC，而在表达形式上保持不变。

    2.摄动加速度

    在本书讨论的大多数滤波器中，基本上都只是考虑了诸多空

间摄动因素中的大气阻力摄动和J:项地球引力摄动，在这里也不

例外。大气摄动加速度为

，， _、fdrag日 *二日
’‘厂‘“、““‘’Vuy 0 Uuz’一丁Uuywuz」一丁u一yLvux}

(5一37)

式中，二一了v:二十二:，十二2二是飞行器的速度大刁、。地球J2项引力
摄动加速度的分量形式为
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    综合方程式((5一37)和(5一38)，可以获得方程式((5一34)所要

求的轨道相对坐标系中的U矩阵，即

    U(0)=U (Xuo , Yao I Zuo , v二。,V-O ,v二。)=
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    3.算法仿真

    仿真计算分为两部分，一是根据方程式(5一30)和(5一33)直

接利用GPS信息定位、定速;二是用定位、定速结果进行卡尔曼滤

波。这里为讨论方便，再将卡尔曼基本滤波方程罗列如下:

          X*十l 1k+ l今X k+ l /k斗一Rk(Zk+，一Hk+IX、十，k)  (5一40a)

                Xk+llk“wk I、kXk/k+几+，kUk               (5一40b)

        Kk+1=Pk+iikHk-i i (Hk+IPk+IlkHk+i+Rk+1)‘(5一40c)

    尸;、.，;= 口‘二，‘尸:10T,，;一 U 、

    Pk+ 1 lk+ 1=(r一 Kk+lHk+, )Pk+, lk (r一 Kk+1 Hk+1)’+ 卜

            Kk+1Rk+,Kk+1 {

                                                          (5一40d)

式中 Xk+llk+l+Xk+tlk— 分别为k+1时的状态估值和k时刻

                          对k+1时刻的状态预测值;
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Kr一一增益矩阵;

尸— 估值方差矩阵。

    比较方程式((5-40b)和(5一34)可看出，k时刻对应于0时刻，

而k+1对应于t时刻。

    仿真计算的步骤如下:

    (1)初始化卡尔曼滤波器的方差矩阵，观测噪声方差矩阵和

动力学模型噪声方差矩阵:Po +Rro +Qo。初始化用户飞行器的惯性

状态变量Xro}Xvo。初始化参考轨道更新间隔和滤波更新步长，即

方程式((5-34)中的t，计算状态转移矩阵口和激励增益矩阵厂，显

然，这两个矩阵都是定常矩阵，在滤波过程中无需重复计算。

    (2)求出用户飞行器的开普勒轨道根数。动力学模型所要求

的参考圆轨道的轨道半径和轨道角速度分别为

Rref一VX ro.、，。;一Zs0R3 f
    (3)根据方程式(5一30)及((5一33)，利用GPS信息求解出用

户的惯性状态变量。

    (4)以方程式((5一33)的解算结果为观测量，根据上面讨论的

观测模型和动力学模型并利用方程组(5-40)进行卡尔曼滤波。在

滤波时，观测噪声方差矩阵可由下式确定:

                      Rk=GDOP·Rro

    (5)是否需要更新参考轨道(由初始化时的参考轨道更新间

隔设定)?是，转向(2);否，转向(3) 0

    4.仿真结果及分析

    由前讨论可知，与定轨滤波器计算精度有关联的几个量分别

是:用户飞行器的轨道偏心率。，用户飞行器的轨道高度及定轨滤

波器的观测采样步长。由于滤波器观测噪声中占主导地位的选择

可用性误差是一种时间相关的慢变噪声，采取加大观测量采样间

隔的方法使其近似为白噪声，因此，采样步长的大小决定着滤波器
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对选择可用性误差抑制的好坏程度。在仿真计算中选取不同高度

上的三组轨道，每组轨道针对不同轨道偏心率和不同的观测采样

间隔进行计算，计算结果如图5一24所示。

    从仿真计算的结果可以看出:

    用户轨道的偏心率。在0.01的范围内的变化与滤波器的定轨

精度关系不甚明显，这说明，只要保持动力学模型中的参考圆轨道

适时更新，一定范围内的偏心率变化对滤波精度没有影响。

    不同高度轨道上的滤波精度有明显的不同，用户轨道高度越

高则精度越高。在低轨空间占主导地位的大气阴.力摄动和地球 几

项 引力摄动是随着轨道的降低而增大，而摄动加速度的增大则进

一步增大滤波器动力学模型的误差。这是因为滤波器中动力学模

型误差是由式((5-37)中摄动加速度矩阵U的量化误差引人的，显

然，摄动加速度越大则量化误差越大，动力学模型误差越大。

    滤波器观测量的采样间隔对滤波器的精度也有较明显的影

响，这是由于滤波器动力学模型与观测量中的选择可用性误差综

合作用的结果。对选择可用性误差的抑制，要求增大滤波器的采样

间隔，以保证在采样序列中选择可用性误差不相关，但是滤波器状

态更新率也随输人采样序列间隔的增大而增大，而用动力李模型

预报状态时的误差也就随之增大。从仿真结果可以知道，滤波器采

样间隔在50一60 s的范围内的输出精度最高，目前通常认为选择

可用性误差的相关时间为150 s左右，换句话说，在此仿真计算中

没有能够完全抑制选择可用性误差的影响，可以预料，选用更准确

的力学模型能够进一步提高定轨精度。

    从图5-25可以更加明显地看出选择可用性误差的影响。图中

显示的是两组仿真计算的结果比较，它们的观测量采样间隔分别

为10s(图中用实线表示)和60 s(用虚线表示)，而仿真计算中其

它有关参数都相同，用户轨道半长轴为 7 271 km，偏心率为

0.001，其中测量量采样间隔为60 s的仿真计算定轨精度如表5-
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3所示 。

e=0.001 -0.005

日
\
彩
板
刃

6 671 000      6 871 000      7 271 000

            轨道半径/m(步长:10 S)
                          (a)

日
\彩
长
匀

6 671 000 6 871 000 7 271 000

轨道半径 /m(步长:60 s)
            (b)

40

30

20

10

0

通
形
长
柳

6 671 000         6 871 000        7 271 000

        轨道半径矛币1(步长:100 S )
                          (c)

图5一24 不同高度上的定轨误差
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表5一3  500 km高度、60s采样te隔的GPS定轨精度

X/m Y/m 2/m Z,/(m ·S一‘):、/(m·卜一1)v八m。、一工)

标准差 12.81 23. 58 13. 21 (〕.110 9 0. 201 5 0. 110 ()
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5.5.5 慢变误差估计算法

    从前面的讨论已经知道，GPS定位误差可以分为两大类:时

间相关的慢变误差和白噪声误差。GPS星历每4h广播一次，在

4h之内星历误差是通过在各个求解的坐标分量上的投影来影响

定位、定速结果，而这种投影是随着用户飞行器与GPS各星座位

置几何关系的改变而改变的，显然在4h之内星历误差的影响是

一个时间相关的慢变误差。当GPS更新其星历信息时，星历数据

发生突变，而这显然属于高频噪声。GPS星座的时钟误差是随着

时间的推移而漂移的，它是一种时间相关的误差。而传播路径误差

是因为信号传播路径的变化而变化的，它也是一种慢变误差。GPS

接收机噪声是高频白噪声，而选择可用性是时间相关的。总而言

之，所有误差都可以被分为时间相关的和时间不相关的两部分。其

中时间不相关误差可以通过标准的卡尔曼滤波器滤除，而对于时

间相关的误差部分可以利用其时间相关性进行实时估计并予以

补偿 。

    补偿算法原理如图5一26所示，该算法由两部分构成:第一部

分实际上是一个典型的卡尔

曼滤波器;第二部分是一个

时间相关误差分析器。当用

户从GPS系统获得观测量

后，首先通过卡尔曼滤波器

滤除高频噪声，此时由于高

频噪声已被平滑，而滤波结

果中还包含有时间相关的慢

变误差，比较滤波输出与动

力学模型的预报量就可以得

到此时的时间相关误差，以

图5一26 时间相关误差估计算法框图
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此为输人量实时估计时间相关误差的大小，最后对卡尔曼滤波器

的输出结果进行补偿。对时间相关误差的估值需要对其建立数学

模型，这里我们采用了抛物线拟合的方法，也就是利用了前三个历

史数据对当前误差进行估值，计算结果如图5一28所示。图5一27

是未经补偿的单纯滤波结果与GPs 定位结果的比较。

    需要指出的是，还可以采用各种不同数学模型对时间相关误

差建模，但是由于误差本身具有很大的不确定，对时间相关误差是

不可能只用一个模型来描述的。在算法实现上，我们需要采用简单

的模型，并在计算过程中实时调整模型的参数以保证算法的收敛。

另外，这种算法对初始数据和时间相关误差分析器的具体算法较

为敏感，计算时需要谨慎选择以保证算法的收敛。

    由于这种滤波方案中引人了二阶时间相关误差分析器，用来

分析和补偿慢变的时间相关误差，因此称这种算法为二阶相关分

析滤波方案。

5.5.6 高轨道空间飞行器的GPS定轨

    现在考虑用户飞行器观测到的卫星不足4颗，甚至只能间断

地观测到1颗卫星的情况。这时仅依靠某一时刻的观测数据是无

法完成定轨计算的。只有当用户飞行器搜集了一定数量的观测量

之后，才能确定相应的轨道参数，显然这必须是在动力学约束条件

参与下才能完成的。动力学模型在高轨道飞行器定轨算法中具有

更大的影响力。从这个意义上说，高轨道的定轨算法对葫力学模型
的准确性有着更高的要求。下面根据空间飞行器轨道运动的特点，

推导一种新的定轨算法。在这种算法中，待求的状态量都是在一定

时间内保持不变的常量，从而简化了动力学模型。由于在这种算法

中状态量基本静止不变，故称之为“静态定轨算法”。

    高轨道飞行器所受到的摄动力有地球扁率的影响，太阳光压

以及日、月摄动。轨道的摄动运动由周期变化和长期变化两部分组
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._._GPS定位结果
一 卡尔受滤波结果

    滤波采样步长:is

r. 二

通

次
心

/
轨道参数:Q= 7271，e= 0.001

00

80

60

40

20

0

20 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

一

一 40'

  216 000   216 020 216 040   216 060

  GPS时间/s

        (a)

216 080 216 100

轨道参数:a=7271. e=0.001

    布

滤波采样步长:is

0 E'̀

一 5

一 10

-..- GPS定位结果
— 卡尔受滤波结果

一 15 /J

日
\
卜
心

一 20

一 25

一 30

  216

梦’

000   216 020    216 040    216 060

                      GPS时间/s

                            (b)

216 080 216 100

图 5一27

(a) GPS定位结果与卡尔曼滤波结果的比较

(b) GPS定位结果与卡尔曼滤波结果的比较
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成。周期变化是指飞行器在摄动力的作用下，沿标称轨道附近摆

动，但飞行一周后仍然回到原来的位置，而长期变化是指飞行器逐

渐偏离标称轨道的情形。

    高轨道所受到的摄动力与低轨不尽相同，它的长期变化较为

缓慢，因此在一定时间内用轨道根数能够比较准确地预报飞行器

的位置。

    在静态定轨算法中，我们选取待估计的状态参数

          XT=[p      e  i。 d2  d)  r  b  b  b]T

分别为归一化的飞行器轨道半通径、偏心率、轨道倾角、近地点角

距、升交点赤径、升交点赤径变化率、飞行器经过近地点的历元以

及用户与GPS时间偏差及其一、二阶变化率。观测方程为P=

P(X)，线性化后可得

、__dp、__._，、__、_0P = -Ox+ o(Ax)
甲 dx一 一 、一，一_

      「      ap  ap        ap  ap  ap   ap  ap  ap  ap ap〕、__
        1云今 录井 录丹 寻二 夭长 云长 寻二 漂几 三今        -TI AX
      L      as  ae        ai  aw aZ a月   ar  ab  ab b」一

式中 p - GPS观测量;

    △(·)— 相应量的增量。

    根据上面的观测方程，利用最小二乘法或递推形式的最小二

乘法可以求解出待估参量。由于这种算法不需要力学模型，也就不

会因为模型误差导致结果发散，长期观测能够提高定轨精度。

    根据用户飞行器与GPS星座间的几何关系，有
、
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(5一41)

                R。= I R.!

                R,= I R,}

式中 Ru— 用户飞行器的位置向量;

      R,— 特定GPS卫星的位置向量;
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    R,R,— 分别为Ru,R，的大小;

      Bg—      R�, R，的夹角。

    在 WGS - 84地心固联坐标系中，GPS星座位置为(X，，Y，，

Z, )，用户位置为
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R一 兰·{一T WGS-ORC{。}-

        【艺。J              LO」

 
 
 
 

R

叫
回
冈

 
 
 
 

△--
 
 
 
 

R

门
!
I
l
l
l
es
se
J

U

U
rcI
}“

os刀 cosu cost sin

infl cosu

  一 sindl

+ cos口

scntsinu

cost sin

u二。+f,R。二     p ，
二-一竹一 -一下 ,1

1 ，-f-- ecosi
WGS-0R。为坐标转移矩阵。式(5一41)

可以进一步写为
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来描述用户的时钟误差漂移，则综合方程式((5-28)可以得到基于

用户飞行器轨道根数的GPS观测方程
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同样，可以求出伪距变化率与开普勒轨道根数的关系。因为
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    我们注意到，在选取的状态量中只有f是一个变量，必须求出

二二、。、，，，‘_.,_,af 、 -11二石     /Z._f的状态转移系数。因为有赞 =斋 =兰碧一匕=、/缨(1 +
  ’一’一’一”’一’，’一“一“’‘clt    Ru Ru 厂 、‘

ecosf )2，而其它状态量对时间的微分皆为零，并且有

  ap ( dt )一32_Ru德

  ae }dt )一2cosf德

  a f} dt )一2esinf梅
5; ( at }一a ( (ifa} at一剥at })一0

所以状态转移矩阵为
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当然，真正的用于滤波的状态转移矩阵还应该包括两个用于描述

用户时钟误差的状态b,lb。由于这两个状态也被认为是常量，真正

的状态转移矩阵只是在上面矩阵中各加两行和两列 0，其中对角

线上的元素为to

    利用上面讨论的数学模型进行广义卡尔曼滤波，滤波结果如

图 5一29所示 。

    计算结果表明，在高轨道GPS定轨时，可观测到的GPS卫星

数少，测量是时序进行的，因此飞行器自身的时钟精度对定轨精度

有很大影响。当然，也可以采用较高阶的时钟误差模型获得对时钟

误差较为准确的描述，但是高阶误差模型需要更多的参数，而空间

的静止轨道上可见GPS星座很少，较少的测量量就需要较长的时

间对待估状态进行修正和改善。
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图5一29 静态定轨算法计算结果
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5.6 空间相对定位

5.6.1 概述

    相对运动是空间飞行器的一种主要运动形式。从哲学的角度

讲，运动是绝对的，运动的描述是相对的。前面我们没有强调运动

的相对性时，是指飞行器相对所谓惯性空间，或近似地相对于地球

固联的坐标空间。事实上，在空间任务中，飞行器间的相对运动是

更重要的。例如，国际空间站无法一次运载发射，其舱段需要在轨

组装，增加或更换空间舱段及其它有效载荷、试验仪器和设备，回

收产品，定期为永久性空间平台和空间站加注燃料、补充给养、器

材和原料，进行空间维修和救援等任务，都涉及一飞行器对于另一

飞行器的相对运动，现实中的例子已为数不少。ESA的自动转移

飞行器(ATV)是为国际空间站研制的综合服务飞行器，它的飞行

过程是与国际空间站进行轨道交会，沿国际空间站的速度轴对接，

或停靠到经径向接近后由国际空间站的机械臂抓住。德国宇航公

司专为国际空间站设计的伴随卫星“Inspector”已于1997年12月

17日首次被“和平”号空间站释放到了预定轨道。此外，在国际空

间站计划中，ESA拟研制乘员救生艇(CTV, Crew Transfer

Vehicle或CRV,Crew Rescue Vehicle)，它能将4名乘员和200 kg

设备运到国际空间站，之后带 1名乘员返回地球。NASA正在研

制的X一38升力体运载器具有用作国际空间站乘员救生艇的类

似效能。

    以上诸例中已多次涉及空间交会和对接，它是空间相对运动

动力学和控制的典型应用。交会和对接是人类在太空中所进行的

最为复杂的飞行过程之一。在这个过程中，要求有大量准确的测量

信息，其中包括目标飞行器与追踪飞行器间的相对距离、相对距离
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变化率、两个飞行器间的视线角及其变化率等。一般来讲，空间飞

行器的相对运动具有这样的特点:为了完成预定的空间任务，在飞

行器之间施加了相应的运动约束，但不存在结构约束和动力学约

束，飞行器之间的万有引力可以忽略，它们之间通过无线电链路保

持联系而没有直接的作用。因此，重要的是系统中诸飞行器保持某

种指定的相对位置和相对姿态，以便飞行器具有确定的天线指向、

信号锁定、信号的运动补偿、星座保持、对地覆盖、空间站与伴随卫

星的动态排列等。可以说，这种多飞行器系统是未来空间系统的主

要形式和发展趋势之一。

    在过去的20多年中，GPS跟踪技术、轨道确定技术和姿态确

定技术都有了惊人的发展，包括实时和事后定轨、在再人和交会过

程中的应用。当把GPS用于相对差分模式时，它可以提供足够精

确的相对定位信息，装备了多个GPS天线后，可以给出飞行器的

姿态信息。本节重点讨论GPS在空间飞行器相对运动控制中的

应用。

5.6.2 相对运动分析

    1.相对运动微分方程

    考虑沿中、低高度地球轨道上两飞行器的交会和对接过程，引

人目标轨道固联(TOF)坐标系，如图5-30所示，其原点在目标质

心，z轴沿目标径向指向地球质心，x轴沿目标轨道向前，.v轴与轨

道面正交。设绕近圆轨道运行的目标航天器处在尸点，追踪航天器

处在A点，它们的位置矢径分别用rn和r表示。假定目标航天器沿
无干扰轨道运动 ，则满足

d'rn.P-一八
~下气下厂 了 --万，e 一 v

Qt̀      Y二
(5一46)

式中,,u = Gm (G是万有引力常数)。追踪航天器满足

dZr 。1-1_ ，
J.z 牛一万;r 一 J
u t 不

(5一47)
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式中，f = F/m是单位质量受的外力(推力、阻力等)。定义相对

位置

△r= r一 r,,

图 5一30  TOF坐标系 Pxyz定义

于是，根据式(5一46)和(5一47)，有

(5一48) 
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对 目标附近的运动，Ar/r� << 1，于是

恕‘+2Or2 r, " Zrv
七‘一3平
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栋
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因此，相对运动的微分方程在惯性坐标系中具有向量形式

d2Ar . tt「‘ _r,·Ar ]
一不下-十 气 }LNr一 3—        rh}= J
at-     r二L             r万 J

(5一49)

该方程向TOF坐标系投影，假设目标沿近圆轨道运动，具有常

速率
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，，一v不)
在TOF坐标系上的投影为

巨() 一，，01T

  !一△二 △V △二

二 △r十 nX yr

配
析

d2.Ar

dt2

                                                      r、·△r

一△r+2n X Ar+“X (nXAr)一3不-r,,一
          一3巨0  0 △二]1

式中，dAr/dt表示在惯性坐标系中的绝对导数，r表示在TOF坐标

系中的相对导数，相对运动微分方程的向量形式为

            Ar+ 2n X Ar+ ，，X (nXL}r)+

11'[△一阶一，
            L3‘fz日

(5一50)

2.相对运动动力学分析

方程式((5一50)在TOF坐标系上投影，有

[Ox」
一“y一+
LOzJ

2n△z

0

2n△a

1一’t-03-1一ll'Ad-」一‘_
一++                                            01   +              112 A,,
」 L一 n=Ozj   L- 2n=AzJ   Lf-

                                                                        (5一51)

式(5一51)所包含的第二个微分方程是独立的，它表示了在Y方向

(即轨道平面的法向)上的简谐运动是强迫的还是自由的，这取决

于f、是否为零。其余两个方程可重新写为

I xIAIZI+[
    [

一 2n

  O

  O

一 2W

」[Az一+[飞”2一，，:]I文  XIAIZI+
一[A.2Az - I一[、;_」

0

乡

、冲

。
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方程组((5-52)可被解释为:第一项是相对加速度在目标轨道固联

系上的投影。第二项是陀螺影响项，它是相对运动速度与随轨道转

动的祸合。一般来说，如果速度项的系数矩阵是反对称的，它就可

以被说成陀螺项。作为广义力，陀螺项既不做功，也不耗散能量，只

是把能量从系统内的一部分转移到另一部分。第三项是径向修正

项，它线性地依赖于相对运动坐标，具有反对称的系数矩阵。径向

修正项是相对运动坐标与随轨道转动运动的藕合。第四项是保守

力项，它线性地依赖于相对运动坐标，具有对称的系数矩阵。

式(5一51)实际上是所谓Hill方程，即

              Ox一2nAz二_ft       1

            Ay十nZAY二人 卜

            Az一3n'Az+2nAx二f)

3.相对关 系与 GPS测量

(5一53)

    引入 只— 由地球质心到卫星S，的向量;

            Ap— 由卫星S，到目标飞行器尸的向量;

            P.— 由卫星S，到追踪飞行器A的向量。

    于是，如图5一31所示，相对运动可以描述为

                        Or=r一 rp= P。一 只，

                      rp=P+Pp

                        r= P+ Pa

应用GPS，可以在WGS一84坐标系中得到如下测量量:

                      P=仁xtt    Ys,    z" I

                      r.=[xrp   ,Yrp   ZrpI

                      r=[二;yr     Zr]

    Pa+Pp作为A点和P点的伪距均可由GPS测量得到。于是，相

对运动用 GPS测量表达为

          Or二M [X,一x.,   Yr一.Y.n  Z，一Z., ]T    (5一54)
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其中，由WGS一84到TOF坐标系的变换阵

          r- S�CO一 c�C,So 一S�SSZ十 C�C,CO

      一 S.Sn

一CCn十 S�c,so

      s,cdz

一 c�SC2一 S�C,C d2

CS

一 C

一 S�S

                                                                  (5一55)

式中，凡= sinu ,C= cosu,。二。+ )',r,m,d2,Y为目标轨道要素，
如图5-32所示。式((5-54)表示了在TOF坐标系中两个航天器的

相对运动，用追踪航天器和目标航天器上两个GPs 接收机测量，

经差分处理并由依赖于目标轨道元素的转换矩阵变换。

近地点

'WGS

图 5一31 运动关系 图 5一32  WGS一84与TOF的关系

    引人目标航天器在WGS - 84上的测量，则

                  ，=CV-1r        vv，      v-/,]

定义h=r, X v=巨 b 司，矩阵M的元素可由GPS测量，则

                      sind2=a/Va2+b2

                      cos口=一b/了a2+b2
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                  sinr= 丫a2+b2 /h

                    cosi=c/h

                  sinzt=zrp/sini

                  cosu=x, PCOS月+y,psin口

                  h= 丫a2+b2+c2

    4.相对姿态

    (1)两个轨道间的相对姿态。考虑目标轨道和追踪器轨道之

间的夹角的重要意义在于，位置向量、速度向量、地球重力、轨道法

向及空气阻力都是沿轨道坐标系，便于进行相对运动的分析。任意

的非零向量可以由COF(追踪器轨道固联)坐标系表示到TOF坐

标系或反之，即

              仁x y z〕Tx    y    z]TOF=Mpma ' [x  y  ZIT OF

              [二 y z〕Ty    z]COF=MaM尸[x y z要。

式中，M，是WGS一84到TOF坐标系的变换，M。是WGS一84到

COF坐标系的变换，而Mpml’是TOF坐标系和COF坐标系之间

的方向余弦矩阵。

    (2)两个飞行器之间的相对姿态。飞行器的姿态是它的体轴

系相对于某参考状态，例如初始状态的夹角，它可以用多天线

GPS接收机确定。设沿体轴系(BOD)测量的姿态向量为

                      。=[}o 8  Sb]T

式中，Ip, B,功是传统的俯仰角、航向角、横滚角。令WGS-84到体轴

系的变换为(Mb)-i，则

                      mwGS-$4=MnamaBOD

                    OWGS-S4=M乍。pmpBOD

并且追踪器的姿态可以被表示在TOF坐标系中，即

                  O'PBOD=Mb (Mba p)一’(pa aBOD

追踪航天器与目标航天器之间的相对姿态为
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                Da)ps0D=M华。二sor，一M0,, musoo

    (3)相对定向。相对定向指两个飞行器连线(LOS,Line of

Sight)的方位。相对定向在天线指向、在轨观测、通信、交会对接中

都是重要的。相对定向用高低兔}和方向角y定量地描述，前者指

LOS与TOF坐标平面二py的夹角，后者指LOS在该平面中的投

影与二轴的夹角，因而

                      宁=arcsin (Oz/Ar)

                      '7=arctan(△y/△x)

5.6.3  GPS在空间飞行器交会过程中的应用

    交会是指两个或两个以上的飞行器在轨道上按预定位置和时

间相会，对接是指两个飞行器轨道上相会后在结构上连成一体。从

飞行力学和控制的观点来说，交会和对接属于空间飞行器轨道控

制和姿态控制的范畴，在理论和技术实现上都是一个相当复杂的

过程。目前其实现的方式有:人直接参与在轨操作(如“阿波罗”和

“联盟”号飞船的联合飞行);人从地面遥控完成(如“和平”号空间

站)。为了宇航员的安全和经济的考虑，人直接操纵太空交会应当

避免。人从地面遥控的交会即使采用中继卫星也会产生信号延迟、

电磁干扰等。高级的自主交会系统将是新一代空间飞行器寻求的

目标 。

    空间交会对接通常有如下阶段:

    (1)地面导引阶段:追踪飞行器发射之后在地面控制之下完

成若干次机动，使之进人敏感器能够捕获目标飞行器的范围内。

    (2)自动导引阶段 :根据星上对距离、方位 等的测量数据 ，将

主动追踪飞行器引导到距目标飞行器二三百米到几千米的地方。

    (3)靠近阶段:把飞行器导引到目标器对接轴上 1̂ 10 m 的

地方，同时要求相对速度、相对姿态等都在规定的范围内。

    (4)对接阶段:两个飞行器结构及各种线路的连接。
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    为了完成以上诸阶段飞行任务，必须要有相应的硬件设备和

软件功能，例如，庞大的地面测控系统，空地数据传输与通信，不同
距离的星上敏感元件(如雷达、摄像机、激光敏感器等)。交会控制

系统所要求的测量精度和目前可供使用的测量器件或系统见

表5-4，寻求新的高级自主交会系统必须采用新的飞行方案和测

控方式。

    在空间飞行器交会的测控过程中，GPS能够发挥其独特的优

势。诸如:

    (1)星载设备价格低。GPS与地面测控网、微波雷达、激光装

制相比要便宜几个数量级。

    (2)几乎适用于交会的各个阶段。

    (3)适用于多高度范围。

    (4)精度高且不受距离影响，因此在两个交会的飞行器相距

较远时更适用。

    (5)全程覆盖，没有那种地面测控设备分段工作带来的问题。

表5一4 交会对接的阶段、要求和相应的测.设备

交会对接

  的阶段
相对距离

精 度 要 求
·测量设备

距 离 距离率

地面导引

  阶段
-50 km 1 000 m 1̂ -2 m/s

地面测量

  系统

自动导引

阶段 I
50̂ -1 km 5%相对距离 0. 1 m/s 微波雷达

自动导引

阶段 皿
1 000̂ 100 m 5-0.5 m 0. 1 m/s

激光敏感

  系统

靠近阶段 100̂ -1 m 0. 5 m 0. 005 m/s
图像制导、

激光制导

对接阶段 1- 0 m 0. 5 m 0. 000 5 m/s

由于GPS定位是基于对GPS导航信号的被动式测量，因此
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对于交会过程中的追踪飞行器，利用GPS系统只能获得追踪飞行

器本身的运动状态信息，而无法了解目标飞行器的情况。所以

GPS系统用于空间飞行器的交会过程也有它的不足。

    (1) GPS不能用于“不合作”式的交会过程，如捕获已损坏的

空间飞行器，因为这时单纯使用GPS系统，追踪飞行器无法获得

有关目标飞行器的运动状态信息。

    (2)在交会过程中，参与交会的两飞行器之间需要有数据通

信联系以保证追踪飞行器获得目标飞行器的运动状态信息。

    (3)如果目标飞行器上没有使用GPS定位系统，则GPS只能

用于交会过程中的地面导引阶段，因为仅仅追踪飞行器上具备

GPS定位设备无法进行相对GPS定位模式，而依靠单独C/A码

定位模式难以满足下一阶段的精度要求。

    到目前为止，地面和空中的试验已经证明GPS卫星定位系统

的不同应用模式能够满足空间飞行器交会对接，特别是能够满足

交会过程中的绝大多数测量要求。在具体交会过程中有三种GPS

的应用模式:一是单独C/A码测量定位;二是两飞行器间的相对

定位;三是载波相位平滑的相对定位。根据这三种应用模式，我们

把整个交会过程重新划分为4个阶段:① 从两飞行器的初始运动

状态到相距50 km左右，对应于表5-9中的地面导引阶段;② 从

50̂-10 km左右，是自动导引段的前半段;③为两飞行器间距在
10 000̂-100 m的范围内，是自动导引段的后一部分;④ 靠近阶

段。下面我们分别就这几个阶段详细讨论。

    1.第I阶段

    在这一阶段内，采用单独GPS定位方式就可以满足其精度要

求。由于这种方式与在轨飞行时的定轨算法一致，因此在实现上与

空间飞行器一般的定轨算法大致相同，具体分为下面几步:

    (1)求解追踪飞行器自身的运动状态(xr,yr+zr疚r,yrIZr)和

此刻的追踪飞行器时钟计时t, o
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    (2)通过追踪飞行器和目标飞行器间的通信联系，获取有关

目标飞行器的运动状态信息，其中应该包括目标飞行器的运动状

态(二，n ,y,/ "z,p，二*,y,p,Z,p)以及相应的目标飞行器时钟计时标。

    (3)综合追踪飞行器和目标飞行器的运动状态，求解出相对

运动状态。

    当t. =t，时，两飞行器的相对位置和相对速度可以从它们各

自的运动状态相减获得，即

  日 自 [X ,p]
“r一}y一7}一几’”}一 r”

        Lz』 匕乙，习 匕乙， 习

(5一56a)

」- co一 Co xr(5一56b)

了

V

P

P

r

子

式中，。是目标飞行器轨道运动的瞬时角速度，可以根据目标飞行

器的飞行状态确定，即

                                  }h}
                        w= ; h=r�vh              (5一56c)

                                    }r. I-

式中，h是目标飞行器的轨道角动量。

    当t,笋‘，时，在两飞行器运动状态相减之前，需要对飞行器的

运动状态进行时差补偿。补偿可以从两个方面考虑:一是对落后的

运动状态进行预测。二是以落后的飞行器运动状态为基准，首先求

出飞行器间的相对运动状态，然后利用相对运动方程，预报当前两

飞行器间的相对运动状态。由于这种时差通常在 is，甚至 0. 5 s

以内，因此这种补偿的误差在这一阶段内可以忽略不计。相对运动

状态的计算精度主要决定于目标飞行器运动状态的计算精度，如

果目标飞行器也采用GPS定位系统，当两飞行器使用同一组GPS

星座时，其相对运动状态的计算精度与相对GPS定位模式的精度

相同。当两飞行器没有选用同一组 GPS星座时 ，相对运动状态的
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计算误差约为单独C/A码定位精度的J万~倍。

    从前面的讨论已经可以看出，在这一阶段中，每一步需要利用

数据通信传播的信息有目标飞行器的位置、速度和相应的时间，共

有7个浮点数，如果用8个字节表示一个浮点数，则每一步需要传

输56个字节，如果计算的步长为is，则数据传输对通信系统的容

量要求是600或1 200波特率〔

    2.第II阶段

    使用GPS相对定位模式能够满足这一阶段中的测量精度要

求，这种模式有两种实现方式，即位置相对差分和伪距相对差分。

位置相对差分的实现较为简单，对数据通信的容量要求也较小，与

第 I阶段中对通信容量的要求大致相同，而伪距相对差分的实现

较为复杂，对通信的容量要求也较高，大约需要传递360个字节

(20个双精度浮点数和200字节的星历参数)，合3 600波特率。

    3.第1阶段

    这一阶段对测量精度的要求较为严格，利用GPS信号载波测

量量平滑基础之上的相对定位模式能够满足精度要求。在GPS相

对定位模式中，可以消除或部分消除单独C/A码定位中绝大多数

误差来源，如GPS星历误差、GPS星座时钟误差、信号传播路径误

差以及选择可用性误差。但是接收机测量噪声在两GPS接收机之

间是独立的，不可能通过两个测量量相减而剔除，相反，相减后的

噪声还被放大了v厄.倍。由于GPs 信号中的载波相位测量量的测

量噪声极小，通常只有 5-10 rnm，因此利用载波相位测量量平滑

伪距测量量可以有效地抑制接收机的测量噪声。

    与上一阶段的相对定位模式的两种实现方式相对应，载波相

位平滑的相对定位也有两种相应的实现方式:一种是载波相位在

各自的飞行器上单独完成，然后进行位置相对定位，而另一种是将

目标飞行器的伪距测量量、载波相位测量量以及相关的数据传递

给追踪飞行器，由追踪飞行器统一进行处理。很显然，第一种方式
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对通信的容量要求与未经载波相位平滑的位置相对定位的要求相

同，而第二种方式则还要在伪距相对定位的数据要求的基础上加

上目标飞行器的载波相位测量量，这就使得飞行器间的数据传输

量达到4 600波特率。

    4.第1V阶段

    在这一飞行阶段中，两个飞行器间的距离在 100 m以内，载

波平滑的相对测量模式此时不能满足精度要求。另外，两飞行器接

近时，互相之间多路径影响也会降低定位精度。因此，可以应用纯

载波相位测量模式与星上其它测量设备组合的形式完成近距离精

密导引的任务。

    GPS在空间飞行器交会过程中的应用框图见图5一33。系统

由4个智能模块组成:RAIM模块，单独及相对差分GPS模块以

及载波相位测量模块，每个模块都具有自己独立的CPU和存储

器。RAIM模块独立于导航模块，并可随时提供GPS系统的状态

信息，相对差分模块在后期与载波相位平滑模块重叠工作，保证过

渡的顺利进行，而C/A单独码定位模块在过渡完成以后，仍与

RAIM模块一起工作，以提供必要的导航信息。

交会对接信息

图 5一33 空间飞行器交会中GPS应用框图
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5.6.4 空间飞行器交会中的GPS相对定位模式

    前面已经介绍了GPS相对定位的两种实现方式:位置相对差

分定位和伪距相对差分定位。下面进一步详细讨论这两种实现方

式的滤波模式。

    1.滤波器测量模型

    位置相对差分实现较为简单，追踪飞行器只需选取与目标飞

行器相同的一组GPS星座进行一般性的定轨滤波计算，然后将定

位结果与通过通信联系获得的目标飞行器运动状态相减，即可获

得相对运动状态信息。

    从方程式(5一36)得到其观测模型
-l

es
es
es

es
J

﹁
l
es
es
l
l

内一「TWGS-0RC
LX�J ‘ Ne� T WGS-)RC ] +Wdre,r     (5一57)

    在上述方程中所隐含的参考圆轨道实际上就是目标飞行器的

轨道。在原方程式(5一36)中，由于选择可用性影响、GPS星历、星

钟以及传播路径造成的慢变噪声项Wslow因相减而消去。在方程式

(5- 57)中的噪声实际是追踪飞行器GPS定位误差与目标飞行器

GPS定位误差的合成，因此有

var [Wdre.r ]=2 var[Wrevr] (5一58)

对于伪距相对差分，我们已、在第二章中进行了讨论，把那里的

方程写为矩阵形式 ，有

Z=HX+e (5一59)

式中
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    2.滤波器动力学模型

    无论是位置相对差分还是伪距相对差分，都选用了相同的状

态量，所以它们的滤波器动力学模型是相同的，也与式((5一34)在

形式上相同。但这时方程式((5一34)所隐含要求的参考轨道实际上

是目标飞行器的运动轨道，而不是一个虚拟的、不受摄动因素影响

的标准圆轨道，因此方程式(5一34)中的摄动加速度向量U (t)中

所包含的应该是两飞行器所受到的摄动加速度之差。容易得出两

个飞行器所受大气阻力摄动之差的大小，以及地球引力摄动差分

别为
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                      △九r.ig“一k pV OV

假设追踪飞行器与目标飞行器有相同的气动外形，即 k, =k�,=k

of-,二二Jeff

of‘、二二Jeff

of二二=Jeff

X 一X
    R

V一Y
    R

z一2
    R

二一 ，。。 3}.}}}ZR=，， ， 。。、。。、、。。，、二二。*二书
式中，Jeff =--餐专并全尘(1-5s1112B)。又因为追踪飞行器是有动力r1” “一 2R4 ‘- -----一‘ --一 ‘一 一’‘ 一’‘一’一’‘---

飞行，因此U (t)矩阵中还应该计人追踪飞行器的推力加速度。

    从前面的滤波模型讨论可以看出，伪距相对差分方式是利用

目标飞行器通过通信系统发送的伪距测量量由追踪飞行器统一进

行处理，因此这种方式要求有较高容量的数据通信线路，追踪飞行

器还必须有较高的运算、处理能力。与之相比，位置相对差分计算

简单，对通信容量要求较低，但是它要求目标飞行器也必须有

GPS实时定位计算和滤波定轨的能力。

    3.仿真计算

    根据前面所讨论的滤波模型，我们针对500 km高度，偏心率

为0.01的两空间飞行器进行了交会测量的仿真计算，计算中两飞

行器初始相对距离为32 km,所采用的滤波方式为位置相对差分，

其结果如图5一34和5一35所示。

    从仿真计算的结果中可以看出，位置相对差分的滤波精度明

显高于单独C/A码滤波定轨精度。当两飞行器利用GPS定位未

选用同一组星座时，滤波精度将会明显降低。如果两个飞行器选用

同一组GPS星座观测，那么两个飞行器在观测时，会引人相同的

慢变测量误差，这些慢变误差在定位解算时又引人到定位结果中，

形成相同的定位误差。当两个飞行器的定位结果组合而构成滤波

观测量时，这些相同的误差就会被消除。应注意到，图5一34和5 -
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35中标出的区域内滤波误差明显增大，这是因为此时两个飞行器

更换GPS观测卫星不同步，使得在短时间内两个飞行器没有选用

同一组卫星，慢变误差不能很好地消除，引起精度下降。

      60 r-一一一一一一一‘一一勒一‘二叭
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    抽样点(1 s)

250      300

  图5一34 位置相对差分滤波的位置误差

注:RSS=Root of the Sum匆uare(平方和的平方根)

    当目标飞行器和追踪飞行器选用同一组GPS星座观测时，误

差中的相关部分已基本被消除，滤波结果中所遗留下来的误差是

两个飞行器的接收机噪声引起的。为了进一步滤除噪声，我们介绍

一种利用载波相位测量量平滑抑制噪声的方法。

5.6.5 位里相对差分的载波相位平滑

    在末段为达到更高精度的测量要求，可利用GPS信号的载波

相位对伪距测量量进行平滑。我们知道，GPS信号的载波波长(L,

载波)约为19 cm，因此载波测量的分辨率可以达到毫米量级。但

是载波相位测量量的获取需要对载波相位进行连续的、不间断的

观测。
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图 5一35 位置相对差分滤波的速度误差

    载波相位的测量方程

                        }Oob, = N一P+s,                (5一60)

式中 N— 整周模糊数;

      P— 伪距;

      。*— 载波相位的测量噪声，其方差通常为几个毫米。与

              之相应的伪距测量方程为

                          Pob} = P+E,                             (5一61)

式中Pob}是伪距观测量，而:，是伪距测量噪声，通常为1-5 m.

    我们选择P和N为待估计的状态变量，以方程式(5一60)为

基础构成状态方程

                      Pk+1=N*一Tobv + es}

                        Nk+I二Nk

              厂Pk+1 厂0  1,广Pk } 厂(Pob门 .厂￡'G

        LNk+1一LO 1.」LNk」一L’ o J+Lo」     (5一62)
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或写为

                        Xk+1 =(I)Xk+Uk+e

而以方程式((5一61)作为观测方程

                          Pobv = P+ Ep

          _，厂P]
Pobv=L1   01!、，}十EP

                        LIV J

(5一63)

或写为

Zk=HXk+ep

女口果选取初始状态:X。一「Po]一 Pobv]，则有初始估计
                            ‘八。: LPob、一叽by J

方差矩阵，。一「‘ “尽。]，这是因为，var呱，:一。;，而va r [ SOobv I
              匕6p   6N+6vJ

=可且伪距和载波相位的观测相互独立，因此有cov [Pabv (SObbv +

Pob,") ] =嵘。将这一初始状态和上述模型直接代人卡尔曼滤波公式

中，则可以获得递推关系如下 :

Pk=(N*一1一Tobv) +k lkek

Nk=N、一:+kzkek

ek = Pobv一(N*一:一%by )

(5一64)

、|

义
十

式 中，滤波增益系数为

        1 {6若 .。)

“，‘一}2 + U2P          }}k+1十“w)

        1
左，‘= 二，了一气二

        左十 1

    综上可知，载波相位平滑的相对位置差分算法具体实现如下:

    (1)同时在追踪飞行器和目标飞行器上分别对它们所观测的

伪距进行平滑处理。
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    (2)两个飞行器分别利用它们平滑后的伪距进行定位解算，

确定它们J惯性运动状态。

    (3)目标飞行器将自己的运动状态传送给追踪飞行器。

    (4)追踪飞行器将目标飞行器的惯性运动状态与自己的惯性

运动状态组合，并且构造出相对运动状态。

    我们注意到，在进行了载波相位平滑之后，在追踪飞行器上没

有进行卡尔曼滤波。这是因为 以平滑后的定位结果作为卡尔曼滤

波器的输人，不满足滤波器对输人信号时间不相关的要求。从另一

个角度看，载波相位的测量噪声很小(通常认为是毫米级)，它对伪

距的平滑效果已经相当显著了，而动力学模型因为其本身包含一

定的误差，当状态转移步长为〕S时，每步动力学模型引人的误差

与载波相位测量的噪声已是同一个量级，此时再利用其进行卡尔

曼滤波 已没有什么意义了。

    图5一36-5 - 39给出了载波相位平滑的位置相对差分算法

的误差曲线，其中图5一36和5一37是相对位置误差，图5一38和

5一39是相对速度误差，而图5一37和5一39分别是图5一36和5

一38中的局部区域放大。
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图 5一38 载波相位平滑的相对速度误差

    从计算结果可以看出，在稳态情况下，三个方向上的相对位置

误差的最大值在士0. 5 m以内;三个方向上的相对速度误差最大

值在士0. 002 m以内(当考虑其它误差源时，误差将有所增大)。所

谓的稳态情况是指:① 载波平滑算法已经持续进行了50̂-100 s

并且继续进行;② 在此期间，无论追踪飞行器还是目标飞行器都
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没有更换所观测的GPS卫星;③ 它们所观测的是同一组GPS

卫星。
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    从图5一36和5一38也可以发现，每当飞行器更换所观测的

GPS卫星时，载波平滑算法都需要重新初始化，因此需要经过一

个过程以达到稳定状态，这个过渡过程的时间取决于载波相位平

滑算法的初始状态。从图中可以看出，仿真算例中位置的过渡过程

约为50-v100 s，速度的过渡过程相对短些。

    结合5.6.4的分析以及图5一36和5一38的情况可知，当两

个飞行器所观测的GPS星座不相同时，如在图中的第39 s和第

164 s处，相对位置误差和相对速度误差迅速增大，同时从图5一36

中还可以看到，在第237 s和第485 s处误差有两个小的跳跃，这

是因为追踪飞行器在这两个时刻没有获得伪距观测量，使得从下

一个获得伪距观测量的时刻起载波平滑算法重新初始化而引起

的。在图5一38中的相应位置上几乎看不到速度误差的变化，这是

因为载波相位平滑是对伪距的平滑，而对相对速度没有直接的影

响，因此载波算法的重新初始化‘不会给相对速度带来直接影响，而

图5一38中速度误差曲线的微小变化是由于惯性空间的运动状态
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投影到相对坐标系时，位置坐标变化对相对速度的影响。
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  6. 1

6.1.1

国外导弹与航天器测控系统现状

导弹靶场跟踪测f系统

    作为航天大国，美国和苏联的导弹与航天器测控系统的发展

代表了世界在该领域的历程。美国导弹靶场跟踪测量雷达大多是

20世纪五六十年代研制和生产的，而后由于雷达和计算机技术的

发展以及试验任务的要求，雷达设备及其试验方法不断改进。但

是，就测量体制而言，导弹靶场跟踪测量雷达主要有单脉冲测量雷

达和连续波测量雷达两种，代表性设备是AN/FPS一16单脉冲测

量雷达和“米斯特拉姆”连续波干涉仪系统。试验性的相控阵测量

雷达虽然在导弹靶场早有应用，但是迄今为止，它们还没有成为导

弹靶场的编制设备，只是美国空军1987年计划为东部试验靶场采

购两部相控阵测量雷达。其中一部用在发射区，在航天飞机发射过

程中代替4部抛物面天线雷达，可以同时跟踪分离后的固体火箭

和轨道飞行器。1971年，东部试验靶场撤除了“米斯特拉姆”连续

波干涉仪系统以后，美国几个主要导弹靶场的跟踪测量雷达基本

上就只有单脉冲测量雷达了，这些雷达分别部署在靶场的发射区、

中段和落区。发射区测量雷达的主要任务是精确测量导弹主动段

(动力飞行段)的弹道数据，为鉴定导弹制导系统提供高精度的弹

道数据，供事后分析。发射区测量雷达通常可以得到光学跟踪测量

设备提供的高精度近距离弹道数据的支援。中段测量雷达的主要
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任务是保持对导弹的连续跟踪，以便获得导弹飞行试验的全弹道

外测数据，并且为落区测量雷达指示目标的位置，便于捕获。发射

区和中段测量雷达可以得到遥侧多普勒测量系统的支持。落区测

量雷达的主要任务是对导弹再入体进行跟踪测量，其中包括再人·

目标的捕获和识别，再人体目标特性测量和再人弹道测量以及落

点测量。落区测量雷达可以得到落区光学测量系统的支援。

    2。世纪70年代以前，美国战略导弹的飞行鉴定试验主要在

其东部试验靶场进行。为了鉴定至关重要的导弹制导系统，美国在

东部试验靶场建立了高精度的连续波测量雷达，先后研制和部署

使用过多种连续波测量雷达，主要有“阿祖塞”(I、II)、环球跟踪

网(GLOTRAC)和“米斯特拉姆”等，它们的主要技术性能见表 6-

1。这些连续波测量雷达，特别是“米斯特拉姆”曾经是鉴定导弹制

导系统的最佳手段，它为分离导弹制导误差提供精确的速度和位

置数据。但是，它们也无法完全满足测量要求，如无法把跟踪系统

的残留系统误差与制导误差完全分开。再者，高精度连续波测量雷

达的造价高(“米斯特拉姆 一I”为1 500万美元，“米斯特拉姆 -

II”为1 000万美元)，对部署的条件要求严格，难以广泛部署。另

外，系统的维护费用很高，利用率却比较低。为此，1971年美国东

部试验靶场撤除了“米斯特拉姆”系统，与此同时，美国空军把“民

兵”导弹的飞行鉴定试验工作转移到西部试验靶场。后来的MX

导弹的飞行鉴定试验也在西部试验靶场进行。东部试验靶场只留

下“三叉戟”导弹的飞行试验任务。

    东部试验靶场的连续波测量雷达曾经对肯尼迪航天中心的航

天发射提供支援。例如，在“阿波罗”登月计划执行期间，为了同时

鉴定“土星 一5”运载火箭的性能，在第二、第三级上装了“阿祖塞”

或“米斯特拉姆”系统应答机。鉴于“阿祖塞”和“米斯特拉姆”系统

的作用距离较近，又在火箭的第三级上装了统一S波段应答机。这

样，就能得到从运载火箭起飞到第三级关机这一段的飞船的精确
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位置和速度数据。这种根据需要把导弹飞行试验的跟踪测量系统

与航天跟踪与数据系统结合起来的作法一直延续到今天。

表6一1 美国东部试验靶场的几种连续波测f雷达技术性能

名 称 阿祖塞 一工 阿祖塞 一n

测量参数

距离、方向余

弦及其 变化

率

距离、方向余

弦及其变 化

率

发射频率
5 060. 2 5 060. 2

M Hz

接收频率
5 000 5 000

M Hz

发射功率
2 000

W

接收机噪

声系统//dB
11. 5 10

保精度作

用距离//km
925 1 850

测距形式

侧音测距(调

频)，测距音

98.36 kHz

3. 93 kHz

0. 157 kHz

侧音测距(调

频)，测距音

98. 36 kHz
3.93 kHz

0. 157 kHz

测距精度
9 1.16

n1

测速精度
0.029 0. 029

(m ·s一1)

方向余弦

  精度
3X 10

4. 8火 10

11.2k 10

天线/m 1. 2 1.5
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续 表

名 称 阿祖塞 一I 阿祖塞 一II“米斯特拉姆”系统 环球跟踪网

应答机
布站形式

相参，单通道
正交布站

相参，单通道
正交布站

相 参，双 通 道，1
个主站和 2个副
站或 4个副站，L
形或 V形布站

相参，单通 道，
一个主站，5个
测速站

基线长度
48 5,50,500 3 000,30 000

m

      目前，东部试验靶场的跟踪测量系统主要是部署在一系列跟

踪测量站和靶场测量船上的C波段高精度单脉冲测量雷达。这些

雷达中AN /FPS一16和AN/TPQ一6为标准型。AN/MPS一25

是AN /FPS一16的机动型，AN /FPQ一13是AN/FPS一16的改

进型;AN /TPQ一18是AN /FPQ一6的机动型。AN /FPS一16是

20世纪50年代中期由美国无线电公司(RCA)研制的，后来成为

美国导弹和常规靶场的标准测量雷达。到今天，AN/FPS一16雷

达已有很大改进，几乎所有的AN/FPS一16雷达都采用了集成电

路。60部AN/FPS一16和7部AN/MPS一25雷达中的大多数加

大了天线的直径，发射机峰值功率从1 MW提高到3 MW，并且采

用了低噪声接收技术和脉冲多普勒等。

    导弹靶场的C波段单脉冲测量雷达除了用于导弹飞行试验

的跟踪测量外，还有效地支援着航天活动。例如在“阿波罗”登月计

划中就大量使用了C波段单脉冲雷达。参加“阿波罗”计划的C波

段单脉冲测量雷达如表6一2所示。另外在支援航天飞行中，为了

引导极窄视场的望远镜对轨道卫星进行拍摄，美国东部试验靶场

已将设在帕特里克空军基地梅里特岛、大巴哈马岛、安提瓜岛和阿

森匈岛上的7部单脉冲雷达改成同轴方式。同轴雷达的天线是计

算机控制的，它由综合轨道发生器提供驱动数据，该发生器的轨道

方程系数可以根据目标特性实时调整，目标特性又是由雷达跟踪

部分检测的，这样，通过计算机就构成了闭合跟踪环。该跟踪环将

根据目标的动态特性自动选择调整时间间隔和调整增量，以实现

最佳的天线驱动。这样，对于加速度不大的目标来说，天线轴可以

精确地对准 目标 。
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表6一2 “阿波罗”载人飞行网中所用的C波段雷达

站名 站 址
雷达

型号

一，值
}J力率
一线
}直径
一线
}增益
一测角
1精度
!密位

一测*
{精a

lPEI W一mlaB }m
CRO

GW M

HAW

ASC

M LA

  卡那封

  关岛

  夏威夷

阿森匈岛

梅里特岛

FPQ一6

FPS一16

ITPQ一18

FPS一16

丁PQ一18

一
一:
{3

一8.8
{3·6
一8. 8
一“·6
18.8

  51·

任乙;“
、;一5
  d 1

0.15

0.2

0.15

0.2

0.15

一6
一，
一6
一，
}6

GBI

BOA

ANT

CYI

大巴哈马岛

百慕大群岛

安提瓜岛

卡那利群岛

FPS一16

TPQ一18

FPS一16

FPQ一6

FPQ一6

IMPS一26

    1

: 3

    1

    3

    3

.0. 25

3.6

8.8

3.6

8. 8

8.8

  3

44. 5

  51

44. 5

  51

  5l

  41

0.2

0. 15

0.2

0.15

0. 15

  1

一:
1，
一6
一6
{18

CNV

PAFB

  SSI

  肯尼迪角

  帕特里克

  空军基地

圣萨尔瓦多岛

FPS一16

FPQ一6

FPS一16

1

3

1

3.6

8.8

3. 6

41. 5

  51

44.5

0. 2

0. 15

0.2

一9

    6

    9

QTI

PRE

WOM

CAL

W HS

FGL

    大特克岛

  比勒陀利亚

    伍麦拉

    阿圭洛角

    白沙靶场

埃格林空军基地

rrPQ一18

MPS一25

FPS一16

FPS一16

FPS 一16

FPS一16

  3

0.25

  I

  1

  1

  1

8.8

4.9

3.6

3.6

3.6

3. 6

  5l

  47

44. 5

44.5

44. 5

44. 5

0.15

0 2

0.2

0. 2

0. 2

0. 2

S 一1

S 一2

S 一3

先锋号

红石号

水星号

FPS一16

  (V )

1 1. 9 16 0. 4 9

无模糊

&E A一备注
kn,  I

32 000

中

间

辅

助

站

近

空

站

32 000

32 000

1 000

32 000

1 000

32 000

32 000

32 000

32 000

2 300

1 000

借

用

站

 
 
O 

 
门 

 
O 

 
勺

一

 
 
n
自

32 000

借

用

站

32 000

1 000

万00

32 000

32 000

200

测

量

站

 
 
 
 
 
 

曰 
 
 
 
 
 

门 
 
 
 
 
 

曰
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八
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    1971年美国东部试验靶场的“米斯特拉姆”连续波干涉仪系

统撤除，从1972年财政年度起，该靶场从研制鉴定试验靶场转变

为应用性靶场，重点保证航天活动，战略导弹的鉴定试验由西部试

验靶场承担。西部试验靶场的外测系统主要是由AN /FPS一16和

AN /TPQ一18单脉冲测量雷达组成的雷达链。显然，用西部试验

靶场的单脉冲雷达鉴定导弹的制导系统是很难满足要求的。因为

西部试验靶场脉冲雷达的测距和测角精度比东部试验靶场的外测

系统低，若再用它们微分求得速度，其结果误差更大，不能满足鉴

定惯性制导系统的要求。为了提高鉴定制导系统的能力，西部试验

靶场从两方面做了工作:一是改进分析方法，二是选择雷达站的组

合配置。在改进分析方法方面，西靶场采用三边或多边测量方案，

这种方法的优点是充分发挥单脉冲测量雷达测距精度高的优点实

现多站测量，而不用精度较差的测角数据。采用多边测量方法所达

到的精度基本上同民兵一I和民兵 一II导弹的制导系统精度一

样，即制导位置和速度的估值误差大致等于制导系统的圆概率误

差。第二方面是选择雷达站的组合配置，扩大雷达数据段，提高数

据质量。具体做法是，在西部试验靶场任何时候都可以用5部雷达

跟踪目标，这些雷达部署在范登堡空军基地、圣尼克拉斯岛、木古

角、皮拉角、夏威夷、坎顿岛和夸贾林。较为理想的跟踪组合如图6

一1所示。这样配置跟踪系统有下列优点:① 在初始段分别由范登

堡空军基地的雷达和皮拉角的雷达提供良好的纵向和横向跟踪;

② 提供冗余信息;③ 跟踪弧段长;④ 在末段分别由夏威夷的雷达

和坎顿岛的雷达提供良好的纵向和横向跟踪;⑤ 初始段、中段和

末段之间都有跟踪重叠。

    20世纪六七十年代，美国对导弹飞行试验的再人段测量非常

重视，重点建设了夸贾林岛导弹靶场的基尔南再人测量站。基尔南

再人测量站最主要的测量设备是三部高级再人测量雷达，它们是

目标分辨和识别试验雷达(TRADEX )、高级研究计划局远程跟踪



第 6章 UPS用于飞行器跟踪与测量系统

测量雷达(ALTAIR)和高级研究计划局林肯实验室相干观测雷达

(ALCOR)。三部雷达有各自的控制室，在执行任务时还有中央控

制室协调它们的工作。例如，ALTAIR雷达因其功率最大，波束最

宽，可根据范登堡空军基地提供的航向指示数据，最早捕获再人目

标。而后，TRADEX和ALCOR雷达参照ALTAIR雷达的指示数

据捕获目标。当ALCOR雷达捕获目标后，因其跟踪精度最高，

ALTAIR和TRADEX雷达又可参照A工_COR雷达随动。另外，在

飞行试验任务的不同阶段，可以把不同的雷达分配跟踪不同的再

人体和目标。这三部雷达的作用距离比较远，分辨率比较高，可以

获得再入体的某些目标特征数据，对于突防和反突防研究具有重

要意义。

    雷达站

范登堡 1号站
范登堡2号站

〔二二二 二 二 二 二二 二 一 〕

r二二二二二二二尸勺

皮拉角1号站仁二二二二二二二二二二二二匀
皮拉角2号站亡二二二二二
圣尼克拉斯岛二二二二二二二二二二二二1 弹上计算机停机
夏威夷 1号站
夏威夷2号站

      坎顿岛
      夸贾林

        一 一 -州
        ‘二二二二二二:二二二二甚牛共共月

          一 不=川
Leses _ 压一 - 口 曰 1 _ 』 1 _ _ l es 一J

0  200 400 600 800 1 000

时间//s

  1 400 1 600

200

。跟踪时间取决于弹道
  高射角和发射方位
·木古角可被圣尼克拉
  斯岛所取代

图 6一1 东部试验靶场雷达跟踪民兵 一I时的组合

6.1.2 航天跟踪与数据系统

    1989年是美国航天跟踪与数据系统发生重大变革的一年。

1989年3月13日“发现者”号航天飞机把美国的第9颗跟踪与数

据中继卫星(TDRS一4)送人预定轨道，完成了跟踪与数据中继卫

星的部署，9月跟踪与数据中继卫星系统(TDRSS)全系统投人使

用，与此同时撤除了原有的许多地面站，完成了由全球地面跟踪与
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数据网向由跟踪与TDRSS和少数地面站组成的天地联合跟踪与

数据网的转变。该天地联合跟踪与数据网(包括在20世纪90年代

后期取代TDRS的跟踪与数据获取系统(TDAS)在内)具有很大

的优越性，在今后20年将全面担负起NASA的载人、不载人、近

地和深空航天飞行的跟踪和数据获取任务。美国的这一重大变革

已将或将会对其它国家和地区发展航天跟踪与数据系统产生重要

影响。另外，美国原有的全球地面跟踪与数据网相对于其它国家和

地区现有的航天跟踪与数据系统仍然是相当完备和先进的，故仍

具有现实意义。

    美国于1957年建立起它最早的航天跟踪与数据网“米尼特拉

克”系统，后经几次大的变化，如NASA成立后随着航天计划的扩

大把“米尼特拉克”系统扩大为卫 星跟踪 与数据采集 网

(STADAN )，而后为实现载人航天计划建立了载人航天测控网

(MSFN) 0 1972年“阿波罗”登月计划完成后，又把STADAN与

MSFN合并成航天跟踪与数据网((STDN )，一直持续到1989年建

成TDRSS. 1978年以后，STDN由巧个站组成，其中包括一艘测

量船，这些测量站全部装备了S波段跟踪和数据系统，少数站保留

了甚高频跟踪和数据系统。甚高频跟踪与数据系统和S波段跟踪

与数据系统都是连续波系统。前者主要是20世纪50年代后半期

美国海军实验室为早期的“先锋”号卫星计划研制的“米尼特拉克”

被动式干涉仪系统和20世纪60年代初期美国摩托罗拉公司生产

的戈达德距离和距离变化率系统的甚高频部分，后者主要是戈达

德距离和距离变化率系统的S波段部分和20世纪60年代后半期

为执行“阿波罗”计划研制的统一S波段系统。

    TDRSS的优点是:① 覆盖率高，对中、低轨道航天器的覆盖

率达8500~1000.;② 节省开支，TDRSS开通后关闭了许多地面

跟踪站，另外也节省了原有设备的更新改造费;③ 提高了系统利

用率;④ 提高了跟踪和数据传输能力，最高数传速率可达
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300 Mb/s。其缺点是:①不能跟踪高轨道和高椭圆轨道的航天器;

② 提高了对用户航天器的要求，如用户航天器距中继卫星远，其

发射机有效功率要高，以及高增益，程序控制和定向眼踪天线等;

③ 易受干扰破坏;① 研制该系统的技术难度大。

    欧洲航天局的航天跟踪与数据系统与美国的航天跟踪与数据

系统的情况相似。目前它拥有规模较大的地面跟踪与数据网，组成

该网的地面站及其采用的测量设备情况如表6一3所示。

表6一3 欧洲航天局航天跟踪与数据网地面站
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续 表

站

址

地理位置 跟踪设施
使用的频率 所支援的卫星
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纬度
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频
测
距

伪随机 多
普
勒
D

S

T

S
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E
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A

T

M

A

R

E
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}
A

M

A

R

E

C

S

}
B

E

C

S

}
A

E

C

S

}
B

E

X

O

S

A

T

G

I

O

T

T

O

D

A

T

T

S

D

S

T

S

魏尔
海姆
(西德)

11. 078 20 47.881 10 R w只 Y X

马尔
蒂尼
(肯
尼亚)

40. 194 30 一 2.995 60 S X X

卡那封
(澳大
利亚)

113. 706 40一24. 866 20 S X X

113. 706 40一24. 866 20 :·州卜x X

茨城
(日本)

140. 692 70 36. 696 90 C C X X

    表 6一3中:

    (1)所列的8个站有的是欧洲航天局的，有的是欧洲航天局

根据合同借用的;

    (2)各站跟踪系统的工作频率均在超高频(UHF)以上，甚高

频(VHF)系统已经淘汰;

    (3)全部系统采用了三种不同测量方式的设备，这三种测量

方式是:测距(音频测距)、多普勒、天线角。

    具体的跟踪测量系统有三种:一是音频测距;二是数据采集遥

控和跟踪系统(DATTS)测距 ;三是深空跟踪系统(DSTS)测距和
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多普勒。

    (1)音频测距系统。

    音频测距系统是适用于多种轨道类型、多种航天器的通用测

距系统，它利用音频(正弦)信号传播中的时间延迟求出地面站与

航天器间的距离。这种测量方法要求适当选择测距音频，选择时要

考虑两个因素:一是为提高测量精度要选择较高的音频。二是要考

虑测距主音频和解模糊的次音频所占的频谱宽度。二者协调折衷。

选出音频测距系统的主次音频。ESA音频测距系统选择的工作频

率是:主音频为 100 kHz，次音频为 20 kHz, 16 kHz, 16. 8 kHz,

16.16 kHz，16.032 kHz和16.008 kHz。

      (2) DATTS测距 。

    该测距系统是为 1977年 11月发射的METEOSAT卫星设

计的专用系统。对该系统的使用要求主要有两条:一是要能精确地

测量卫星的位置;二是符合国际电联对该系统的奥登瓦尔德地面

站辐射强度的限制。该系统采用了伪随机序列解模糊的音频测距

体制，测距音频是160 kHz，伪随机PC M码与音频复用，用于解模

糊，并尽量减少各种频谱单元的功率通量。该系统以奥登瓦尔德的

DATTS地面站为主，在库鲁设置陆基转发器(奥登瓦尔德与库鲁

有良好的几何基线)。在METEOSAT卫星上有两个应答器，

DATTS的160 kHz测距音频与解模糊的伪随机序列组合，调制

到2 101. 5 MHz的上行载波上，发送给卫星，该上行载波由星上

第一个转发器变换成1 691 MHz后发出。1 691 MHz信号一路由

奥登瓦尔德地面站接收，解调出测距音频，用测距音频的相位延迟

确定双向距离(DATTS地面站笼共=亡卫星)。另一路由库鲁的陆基

转发器接收，变换成 2 105 Ml-iz，再发给卫星，由卫星上的第二个

转发器变换成 1 694.5 MHz后再发出，最后由奥登瓦尔德地面站

接收和解调，确定4段路径的距离(DATTS一 卫星一 陆基转

发器)。
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      (3) DSTS测距 。

    DSTS是ESA根据它的第一个深空任务— GIOTTO (1985

年7月发射)的需要设计的。对该系统的主要要求是:① 能够接收

信噪比很低的信号;② 能够精确确定多普勒频移和多普勒变化

率。DSTS可以测量距离和多普勒频率。距离测量用的是测距音

频，多普勒测量采用相干应答方式。其上行频率是S波段，下行可

以是S波段也可以是X波段。

    ESA和欧洲的工业公司经过近5年的研究和论证，1985年决

定发展欧洲数据中继卫星系统(EDRSS)，该系统要在西经440和

东经61“上空设置两颗地球同步轨道数据中继卫星。为了提高系

统的可靠性和效率，设想在西经100设1颗备份卫星。该系统工作

在S和Ka两个频段，可同时为4个用户星服务。最大通信容量:

Ka频段为2X500 Mb/s,S频段为2X5 Mb/s。该系统能够满足

ESA在 2000年前后的航天计划的要求，像NASA“哥伦布”计划

的欧洲飞行器，遥感卫星以及“阿里安娜一5”运载火箭和“赫尔墨

斯”航天飞机。

6. 2 弹道测量的分类和要求

6.2.1 弹道测量的分类

    由于试验和训练目地的差异，弹道测量可以分为两类:一类用

来支持研发工作和评价的精度要求，另一类是支持训练工作，它可

有多个参与者，但对精度要求可放松。一般的弹道测量任务包含以

下 8个方面:

    (1)全高度。远程武器的弹道测量，如弹道导弹、反弹道导弹、

反卫星导弹。

    (2)低高度。增程武器系统弹道测量，如巡航导弹、突防轰
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炸机。

    (3)全高度。短程武器地面测距，例如飞机、无人机、导弹(空

一空，空一面，面一空，面一面)、陆地车辆。

    (4)全高度。近程武器水面测距，例如飞机、无人机、导弹。

    (5)机载武器测距。例如空一空格斗、空一面武器传递、电子

战、防空导弹的回避、武器操纵评估等。

    (6)陆基武器弹道测量。例如大规模陆地演练，近空支援、联

合反装甲演练、演习武器评估等。

    (7)海基武器系统、固定基线测距。例如空一面武器传递、反

舰武器、电子战、演习评估等。

    (8)海基武器系统、移动基线测距。例如大规模演练、反舰武

器、防空武器、反潜武器、演练评估等。

    空间飞行器测量任务分为:

    (1)各种高度航天器的轨道测量(定轨卜

    (2)各种高度航天器的速度测量 (测速);

    (3)各种高度航天器的姿态测量(定姿);

    (4)航天器再人过程的综合数据测量，包括位置、速度、姿态;

    (5)航天器相对位置、相对速度、相对姿态测量，例如交会、对

接、伴随、停靠、在轨操作过程等。

    空间飞行器(如卫星、空间站)的测控在第 5章中已经讨论。

6.2.2 时空位置信息(TSPI)的要求

    飞行试验和训练对TSPI的要求是很相似的，其差别主要在

于数据管理和利用。

    1.试验要求

    新武器系统的试验中要求有非常精确的位置和速度基准系

统。此外，许多武器系统对加速度和姿态基准也有严格要求。美国

国防部弹道测试中利用了各式各样的系统 ，包括跟踪雷达、激光跟
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踪器、高精度光学跟踪仪和能提供TSPI的测试系统。被试验的系

统包括炸弹和导弹武器系统、靶机系统和导航系统。过去，大多数

试验是在可控区域的测试靶场范围内进行的。采用新技术的现代

武器系统已经提出新的和独特的技术保障要求。例如，导弹发射试

验中要求有成本效益好的可自由使用的TSPI测试系统。导弹的

种类可从小型战术高速机载导弹到大型战略地 一地导弹。许多现

代武器系统要求在横跨大陆和海洋的广阔区域内进行试验，在这

些地区直接设置跟踪测试设备往往是很困难的。大多数试验程序

并不要求在受试飞行器上实时获得高精度的TSPI，然而许多情况

下，必须能实时地得到试验平台的位置信息以满足安全要求。对位

置/速度信息的实时要求必然要考虑技术实现方法和所需的成本。

    对测试基准的精度要求随武器系统而变化。经验法则是，测试

基准的精度要比受试系统高一个数量级左右。然而，精度常受限于

能否得到一个成本效益好的测试系统。

    根据美国三军(陆、海、空)领导委员会(TSSC)对国防部22个

导弹测试系统的测量鉴定结果，表6一4用7个不同参数概括了飞

行器试验和训练中的精度要求，据此可考察GPS的适用性。可以

看出，除精度为0. 3-3 m外，GPS能满足大部分性能要求，目前

DGPS可达到的精度为0. 1 m a

    在导弹跟踪测量中采用GPS具有独特价值。首先，导弹是不

可回收的，在每次试验后设备均被破坏，这使得成本成为考虑的主

要因素。此外，在导弹应用中，体积、重量也是关键问题，这导致采

用GPS转发器技术。对GPS导弹跟踪测试系统的两个主要要求

是测距的安全性与弹道轨迹的精确测定。测距的安全性是指必须

实时地测定导弹位置，以便在紧急情况下能及时采取校正措施。除

有实时要求外，通常弹道轨迹的精确测定是在飞行后完成的。



第 6章 GPS用于飞行器跟踪与测量系统

表6一4  fSP1要求综述

    2.训练要求

    在模拟战斗中进行训练，训练要求与模拟战场或空中格斗的

参与者(士兵、坦克、战车、直升机、飞机等)有关。在训练中要确定

新武器系统的战术性能，主要的测度设备是位置和速度测试系统、

数据链、记录仪、中央处理器和显示装置。对位置和速度的精度及

数据率要求与参与者(士兵、战斗机)的动态及训练目的(战术、部

队训练)有关。

    通常，精度要求随能得到的成本效益好的测试系统而定，人们

总是力图改善精度而降低成本。武器系统在战场训练测试中要求

高精度和实时的位置数据。对非视线武器系统要求提供1 m的位

置精度。
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6. 3                      GPS飞行器跟踪与测量系统

6.3.1 概述

    GPS系统应用于导弹外弹道测量，既可实时测定导弹的位置

和速度，又可经事后处理得到精确的弹道参数。美国国防部自20

世纪80年代初组建三军GPS协调委员会，专门研究GPS用于靶

场外弹道测量的潜力以来，曾进行多次试验，取得很好的结果。他

们的结论是，GPS适用于绝大多数靶场试验，是一种有生命力的

外弹道测量手段，比现有靶场外测技术成本低、技术先进。该委员

会归纳了各种运动目标的物理特性、动态特性以及外测精度要求，

提出了一个标准化GPS外测设备系列，组织有关公司研制、生产。

    国内外一直广泛使用的无线电跟踪测量系统，随着武器性能

的日益改进己越来越不能满足外弹道测量的需要，其主要缺点是:

① 雷达测量误差随距离增大而增大，不能高精度测定远距离目标

的位置;② 雷达设备庞大，不便于搬迁以及站址定位困难，不能迅

速适应试验地点和射向的变化;③ 常规雷达不能作多目标跟踪;

① 因为天线的惰性，常规雷达不能跟踪近距离内极高速度的目

标。相控阵雷达虽能克服后两项的缺陷，但价格昂贵。因此，采用

技术先进、使用方便、成本低的GPS外测系统是十分必要的。

    GPS系统虽是一个精密的导航系统，但美国的实践表明，它

可成功地用于外弹道测量，作为靶场的时空信息数据源。GPS外

测系统与无线电跟踪测量系统相比，具有以下主要优点:① GPS

可提供全球覆盖，任一地方都可作为精密跟踪靶场，适应多场区、

多射向、多变弹道和多落点的需要;2 GPS的测量误差与距离无

关，对远距离目标也能保持很高的跟踪精度，可以连续地进行几乎

全弹道跟踪，这对于提高鉴定战略导弹制导、命中精度至关重要;
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③ 可以跟踪低空目标，这对于巡航导弹和低高度再l、体跟踪很有

利;① GPS可以同时跟踪多个目标;QD5 GPS可取代现用大型外测

设备，仅保留遥测设备，因而可大大降低试验费用;c GPS跟踪可

获得更精确的速度数据;⑦ GPS可提供精密时统信息。当然，利用

GPS技术跟踪测量导弹外弹道，需要考虑并解决许多的特殊

要求 。

    GPS外测系统既不同于导航定位，也不同于精密定位。为了

靶场安全，外测系统要对导弹进行不间断的跟踪测量，计算导弹的

瞬时落点。为鉴定导弹的制导系统，要事后进行精密处理，精确地

确定导弹的弹道。也就是说，靶场安全需要使用实时的时空信息，

而弹道的精确测量需要有事后详细分析能力的极榨确的时空信

息。为完成以上两项任务，GPS外测系统应满足以下要求:

    (1)应能快速捕获卫星信号，并能在极高动态条件下保持锁

定状态 ;

    (2)为了精确确定弹道，需要给出高精度的位置和速度数据;

    (3)在多发射体的情况下，跟踪系统应能同时跟踪多个目标

(导弹);

    (4)跟踪系统要能跟踪远程目标;

    (5)为了进行事后处理，提高定位精度，跟踪系统应能事后

重放。

    以上要求，使GPS导弹外测系统比一般导航、精密定位的

GPS接收机复杂些，性能更好些。但是，外弹道测量的两个重要特

点为简化弹上GPS跟踪设备提供了基础，即外弹道测量一般不需

要导弹的绝对位置，所需要的是相对于地面某一基准点的精确位

置，但这些位置参数并不需要提供给导弹本身，而是靶场指挥和技

术人员需要得到这些位置参数。这是GPS外测系统与一般导航定

位的重要区别。因此，根据以上特点，可以尽量简化弹上跟踪测量

设备，而将复杂的设备放置在地面站上。目前，在实施GPS外测系
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统中，有两种基本方案，即弹载接收机系统与弹载转发器系统。由

于外弹道测量只需要测定导弹相对基准点的位置，这两个系统都

采用相对定位方法。

6. 3. 2  TSPI用户设备的概念性描述

    基于GPS的时空位置信息系统TSPI数据可由机载接收机

或转发器获得。接收机可用伪距和8伪距测量值形式或笛卡尔坐

标系中的位置和速度测量值提供TSPI数据，前者所需的机上数

据处理量最小，后者要求有适中的机上数据处理量。在任一种情况

下，测量值都可被记录下来，用作事后处理或在要求实时处理时遥

测发射给地面站(见图6一2)。转发器作为宽带RF中继站，采用S

波段把未经处理的GPS信号重新发射给地面站。地面站可按宽带

记录下未处理的信号，用作事后处理，如需实时跟踪，也可用改型

的接收机处理器检测和处理这些信号(见图6一3)0

    因为转发器所执行的功能比较简单，与整套接收机相比，其价

格、重量和体积都较小。因此，它便于在小型、不可回收的飞行器上

使用。然而，由于转发器重播必须是宽带信号，受频谱分布限制，它

只能同时跟踪有限的目标。

    对于可多次重复使用的情况，飞机测试中获取TSPI数据的

首选方式通常是采用GPS接收机跟踪系统。对于导弹和无人驾驶

飞机，很可能要按照现有体积和设备价格，以及测量性能要求，在

接收机和转发器跟踪系统之间折衷选择。

    GPS接收机— 接收机法需要1-4个并行通道，以跟踪几

频率上的4颗卫星。如要进行电离层校正，尚需附加1个通道，以

跟踪I,:频率。通道数的多少取决于跟踪精度和要求的数据率、飞

行器动态和是否有惯性系统辅助载波环路。

    通常，少于4个通道的配置必须顺序跟踪4颗卫星信号。因

此，在一段时间内，某个卫星信号可能不被跟踪。当接收机重新返
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回到未跟踪的信号时，它应当先对这个信号进行频率牵引，然后重

新开始跟踪。在高动态应用中，伪距和8伪距信号中的误差可能会

增大到跟踪环的牵引区域之外。为了消除这种可能性，可利用惯性

系统辅助接收机以补偿动力学引起的信号误差，或采用非时序接

收机(多通道接收机)配置。根据是否能得到惯性系统信息和它与

时序GPs 接收机组合的复杂程度，以及非时序接收机超出时序接

收机的价格来决定采用哪一种措施 。

L波段GPS信号

地面站

飞行器
轨迹

图 6一Z GPS接收机测量系统概念框图

    接收机可提供位置和速度数据或简单地测量伪距、己伪距和

时间，根据这些参数可以导出 CSPI解。对于实时处理，上述两种

格式的数据都可遥测发射给地面站。地面站由基本的遥测接收机

和记录设备以及数据处理逻辑线路组成。接收机法的特点是机载

其它仪器设备可利用GPS时间数据作为时间基准标记。
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    GPS转发器如图6一3所示，转发器法可用两种方式实现:一

是实时接收转发信号，另一种是先对下变频S波段信号进行宽带

记录，接着实行数据处理(现行的SATRACK系统)。两种转发器

方式都可使用同一个机载转发器，而后者需增加相当多的地面支

援设备和费用。

地面站

飞行器
轨迹

飞行后
接收机

伪距
伪距率
星历，钟参数

图6一3 采用GPS转发器的跟踪测量系统

    采用磁带记录仪的转发器系统，其主要优点是能防护由信号

衰减、天线遮挡和高加速度或加速度引起的信号丢失。对于实时转

发器方式，为防备信号丢失应进行模式变换，从跟踪(数据收集)模

式变换到捕获/再捕获模式，而在低信噪比或高动态环境中，这将

会引起扩散的数据损失。这种现象可借向远距接收机提供机载

IMU遥测数据构成的辅助信号来缓解。

    两种转发器法都包含能转播L，和L, GPS信号的宽带中继
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器，转播频域从S波段(2. 20一 2.29 GHz)到UHF波段，这些转

发信号由地面终端进行数据处理。实时转发器法要求地面站GPS

接收机能捕获和跟踪 4个转发的GPS信号，以测量伪距和8伪

距。记录仪式转发器仅简单地把接收信号下变频到GPS码带宽

(C/A码为2 MHz,P码为20 MHz)，然后进行数字化和记录下变

频信号，再用一个专门设计的事后处理接收机从磁带上提取和“接

收”4个(或更多)GPS卫星信号‘

    两种方法都将在每个信号上引人从飞行器到地面站的公共传

播延迟和公共s伪距(多普勒频移)。这些“偏置误差”可用一个双

曲线的4卫星导航解来消除。两种转发器除消除S波段接收机外，

都要求地面站上有一个标准的L波段GPS接收机以增强电离层

校正和信号捕获，它们也要求在飞行器上安装有精心设计的I_和

S波段天线，以使相位误差减至最小，同时要求地面站有一个增益

相当高的天线。

6. 3.3  TSPI酉己置

    在TSPI系统配置中采用GPs 接收机和转发器以达到要求

的精度，并把有关数据转发给指挥与控制(C=)中心，以保证测试的

安全性和实时监控，同时进行数据存储，以便事后处理。因为被测

试的飞行器种类在大小、动态和所受环境上有较大差异，所以

TSPI配置也不同。现有4种配置形式可满足试验和训练的大部分

共性要求。每种配置都把GPS接收机或转发器作为主要的TSPI

系统信号源和向控制中心传输数据的通信系统。

    第一种配置如图6一4所示，它适用于GPS接收机和通信系

统都装在飞行器、吊舱或人携带的背包中。从飞行器动态或数据率

要求考虑，还应配置能辅助GPS接收机的IMU。系统结构中有一

个双向通信组件，用来向控制中心转发TSPI数据，并从控制中心

接收指令信号。受视线限制，在需要中继转播的情况下，还应有中
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继通信系统。控制中心包含TSPI和CZ数据处理器、通信系统和

差分GPS台。后者根据测试环境和精度性能指标要求来选择。

    第二种配置适用于飞机吊舱的TSPI系统(见图6一5)，它利

用飞机上可供使用的GPS接收机。假设通过 1553数据总线或专

用线路向飞机吊舱传输TSPI数据，根据需要也可由IMU提供辅
助信号。除1553总线外，这种系统配置与图6一4所示相同。

    第三种配置是按采用转发器方案设计的(见图6一6)，它广泛

适用于各类导弹、无人驾驶飞机和飞机，根据需要也可选用转发器

信号接收机的IMU辅助以及转发器输出信号的数字化和编码操

作。机上(或弹上)数据天线既可发射从转发器来的变频信号，也可

发射数字化数据。单独的C“天线向被试飞行器发出指挥信号，为

了清晰，图中未示出单独的接收指挥信号的机上通信系统。

    图6一7示出了适用于舰船的特殊结构。与第二种配置相似，

它也借可供使用的GPS接收机作为TSPI系统信号源，但没有

IMU 或吊舱界面。此外 ，它也没有必要设置差分 GPS台。

6. 3. 4  TSPI子系统介绍

    1. GPS参考站

    对于GPS的标准定位服务的用户，无论是实时定位还是事后

处理，为了得到较高的精度，差分参考是必要的，即可以用较低的

成本满足大多数情况下的弹道测量要求。

    最好的GPS参考接收机应能同时跟踪所有可见卫星，并为试

验飞行器可能跟踪到的任何卫星提供修正信息。在高动态飞机的

情况下，跟踪到的一组卫星几乎可以是可见卫星的任一组合。一般

来说，差分GPS参考站包括参考接收机及天线，用于实时或事后

处理的数据处理器和控制器，数据记录系统以及一些其它外设，如

有必要还可包括一个外部原子频标。对实时应用，参考站要有与数

据链的接口。操作员接口用于对系统初始化、控制参考接收机和对
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图6一6 机上或吊舱转发器(配置 3)

数据质量进行监视 。

    RTCM 一直致力于建立GPs 参考站差分修正格式，并于

1990年1月1日发布了RTC M /SC一104文件，大部分商用DG-

PS制造商都采用了这一差分标准，后来RTCA又公布了航空中

应用的差分GPS格式。此夕卜各大制造商和某些特殊用户还定义

了自己的差分格式。

      2.数 据链

    一般来说，商业卖主习惯于用成品通信电台作为数据链。为了

满足多用户的需要，他们采用时分多址技术和多频率的结合。接收

机通过RS一232接口或RS一422接口与调制器相连，然后接到通

信电台，在远程用户端采用同样的接口和顺序相反的连接。在几乎

所有情况下，都具有双向通信能力
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图6一7 船用 GPS接收机(配置 4)

    美国军方为它的很多系统研制了专用数据链。可用的数据链

还包括蜂窝电话，I.波段和S波段遥测系统，现有武器系统数据

链，卫星通信等。实际上，任何RF数据链都可用来转发差分GPS

数据，数据率很低，约为50波特量级，但数据链的实现和飞行器动

力学影响最终的速率。

    3.弹载设备

    弹道测量中测试平台上的GPS接收机和有关仪器依飞行器

动态、精度要求、数据处理模式(实时或事后)以及使用 PPS或

SPS而有极大不同，用于低动态飞行器的最小组件应包含GPS接

收机，用于事后处理的数据记录仪及TSPI产生器，对于高动态飞

行器，GPS接收机需要由INS辅助。接收机的数据接口应与记录

仪或实时数据链相接。
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    4.转发器系统

    GPS接收机一直被用于弹道测量，这些接收机接收并处理

GPS信号，输出位置和速度估值供弹上使用，同时下传到地面设

施进行显示和数据处理。在某些场合应当使用转发器，例如，TSPI

仅在地面需要，并且由于测试飞行器不收回而要考虑GPS接收机

的昂贵成本，或弹上没有足够的空间和重量条件提供GPS接收

机，或要求对GPS数据进行详细的事后分析。

    GPS L波段信号由导弹接收，变频为S波段再转发回地面

站。导弹上可观测到的所有卫星的组合由地面站接收并处理，地面

站的参考GPS接收机提供地面站位置坐标、GPS时间、星历。由于

地面站同时使用了一个S波段的弹上信号接收机和一个L波段

的参考接收机，系统实际上成为差分导航系统并具有相对精度优

势，再加上C/A码具有较强的信号功率，转发器仅使用卫星的几

频率C/A码信号。

    合成的 GPS卫星信号经过滤波、放大后转变到 2 200-

2 300 MHz之间一个可能的输出频率上，这种输出频率可选择的

特点是允许系统采用频分多址传输同时跟踪几个导弹。

    弹上信号通过地面站的遥测接收天线接收，该天线在典型情

况下是一个高增益抛物反射面天线。为了在远距离情况下使弹上

遥测发射器功率最小，这种数据链天线是必要的。

    GPS转发器既有优点又有缺点，它在价格、消耗功率、体积、

重量等方面都占有优势，可以比GPS接收机更快地捕获信号和提

供TSPI解。由于参考接收机的辅助，转发器可以比弹载接收机跟

踪更低电平的信号，并允许被跟踪目标有较大加速度(>20 g)。主
要缺点是要求下传数据链较宽的频带(C/A码 2 MHz, P码

20 MHz)和高增益遥测天线以跟踪用户飞行器。

    5.数字式转发器

    NAVSYS公司利用数字技术研制了一种更小、更便宜的转发
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器，飞行组件仅500 cm'，重量为1. 36 kg，使用28 W电源。

    数字转发器使用了数字微波无线电的最新技术。图6一8是其

原理方框图。像传统的模拟转发器一样，L波段GPS信号先要通

过一个L波段前置放大器，然后选择P码或C/A码带宽，经A /D

转换器采样和数字化，A/D的输出信号调制到S波段载波上。数

字转发器消除了对IF频率的要求，减少了对滤波的要求，这就使

整个系统在体积、重量、功耗诸方面减少。当然，数字式转发器的最

主要优点是可以直接以任何常规的编码技术进行编码。

图6一8 飞行器数字转发器及处理系统

6. 3. 5  TSPI的精度特性

    1.位置精度

    美国军方联合规划办公室((JPO)用C/A码接收机进行了试

验，并完成了差分处理和分析，结果见表6一5. P码接收机的差分
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试验也在多种条件下进行(见表 6一6)，激光系统作为各种试验的

参考基准。P码和C/A码之间位置精度相差大约3 m,P码精度

(3 drms)在2-4 m,C/A码精度(3 drms)在6-8 m:结论是P码

系统可满足几乎所有高精度、高动态试验与训练要求，C/A码接

收机也可满足大多数情况下 的要求且成本低得多。

表6一5  JPO C/A‘码差分GPS试验结果

时间 任务号 飞行器 接收机
误差 /m

VLEP CEP SEP 3 drm,,

1987年 8月 口 Static Ti 120 6.1 3.1 7.3 J . 1

1987年 8月 O Truck Ti 420 1. 9 2.8 6.2 6. 0

1987年 11月 1 U 一21 Tans2ch 3 2 1.丁 6.二 6 2

1989年 1月 1 13ac 1一11 Ti 120 3. 7 5.() 7.5 8 1

表6一6  JPO P码差分GPS试验结果

时间 任务号 飞行器 接收机
误差/m

VLEP CEP SEP 3 drrn,

1985年 11月 1 Static R/C 3A 1. 3 l. 3 2.1 2.二

1986年 to月 I Conv 110 T1 IVAV 1. 1 2.3 2.8 一2.:
1988年 11月 1 B 一52 R/C 3A 1.8 1.9 3.0 3.万

1988年 12月 1 Truck R/C 3A 1.3 1.I 1.q {2.!

1989年 1月 4 Bac 1一11 R/C 3A 2.3 2.万 !.0 二 ()

1989年 2月 1 RC一135 R/C 3A 1.8 } 2.0 3.1 3.6

1989年 5月 1 BUS R/C 3八 1.3 0.8「石一  三.3
}

1989年 5月 1 F 一16 R ‘C 3八 1. 1 1. 1 三.0 .3.0

1989年 6月 1 RC 一135 R/C 3八 1.6 1.三 {2.3 {38

1989年 10月 6 C 一111 R /C 3A 1.1   1.5 }2. 1」3.

1990年 9月 8 T 一39 R/C 3A 1.4 1.6 2.5 }2.0
              一
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    2.速度精度

    GPS速度精度的确定要困难得多，因为缺乏参考基准系统，

激光跟踪器的速度精度也只有0. 2-0. 3 m/s，这对确定GPS速

度精度是不够的。JPO采用激光雷达、INS、地形匹配组合方法，在

1一6可达位置精度1 cm，速度精度0. 3 m/s。以此为基准得到差

分GPS在三轴上的标准差为

    东向 0. 03 m/s;

    北向 0. 03 m/s;

    垂向 0. 05 m/s a

    对高速、2̂-3 g加速度的火箭试验表明，无辅助的接收机速

度精度很差，在最大加速度的表达误差为2 m/s,

6.3.6 导弹位置和速度的解算

    由于转发接收机接收的GPS卫星信号是导弹上转发器转发

来的，它所测得的伪距是卫星一导弹 一接收机距离和的伪距，所

测的多普勒频移是导弹相对卫星运动和接收机相对导弹运动所产

生的多普勒频移之和。参考站GPS接收机和转发站接收机相距不

远，具有精确的已知坐标，为消除接收机钟差及其不稳定的影响，

两接收机共用一个频率源和时间基准。

    设伪距测量方程为

                  p, (t,) =Ro (t,) -CAt*一CAtsv          (6一1)

            p, (t)=R,,, (t,) +R,, (t,)一COtk，一COtsv (6一2)

式中 po, p,— 参考站和转发地面站伪距;

        Ro— 相应于p。的真实距离;

        R�,— 卫星到导弹的距离;

        R,,— 导弹到地面站的距离;

        ots�— 时刻t被观测卫星钟差;

        Atl1— 地面接收机钟差。
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差分观测量的定位模型为

    Op (t,)=p,(t,)一po (t, ) =Ru,, (t, ) +R,, (t,)一Ro(t,)   (6一3)

该方程中由于地面两个接收机共用一个时钟而使差分消除了接收

机钟差。因该方程是对同一卫星而列写的，卫星钟差也不复存在。

卫星位置和两个地面接收机位置已精确已知，仅由差分方程求解

导弹位置(含于R.,中)。

    类似地，有伪距变化率差分方程

              △户(t, ) =R., (t, ) +R,, (t,)一Ro(t,) (6一4)

对3颗卫星同时观测即可解出导弹的3个速度分量。

    美国国防部GPS弹道测量应用联合规划办公室(RAJPO)近

年来开发研制了一系列用于试验和训练的TSPI设备，包括高动

态仪器组件(HDIS )、参考接收机/处理器(RR/P),C/A码接收机

(CACR)和数据链系统，还有转发器及地面设施。HDIS是5通道、

PPS授权的GPS接收机，可装在5 in (1 in= 2. 54 cm)的空中拦截

导弹吊舱上，它包括天线系统、接收机/处理器、可变距离模块接

口、电源调节以及电缆和接头。I-IDIS可与IRU组合并可工作在差

分模式，它们与数据链转发器、固态记录器一起装人 5 in的导弹

吊舱内，构成一个自主的仪器包，安装在机翼的武器架上，当然也

可安装在飞机内。

    RR/P包括HDIS接收机。伪距修正产生器、导航修正处理

器、可变距离模块接口和气象传感器、控制显示器。RR/P向数据

链提供数据输出，以便发射给试验或训练飞行器和主计算机处理

系统，它可跟踪8颗卫星的伪距修正、伪距修正变化率、原始伪距、

气象参数和卫星信息。它在PPS和SPS模式都可工作。

    测距数据链(RDL)工作在1 350̂-1 530 MHz(L波段)，一个

RDL网可以容纳2000个地面、机上收发机，每秒分为330时间单

元，每个单元内允许一个收发机发射信号，一个收发机可以根据它

的通信需要被分配占用若干时间单元，并且这种分配由系统自动
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完成。在多网络协同工作时，需要设置特别的公用时间单元以作系

统控制用。

    为了补充或增强GPS星座，有时也采用地面伪卫星。RAJPO

开发的GPS接收机都能接收伪卫星信号。地面伪卫星和GPS卫

星信号的主要区别是导航信息的内容不同，当然，星历也不相同。

    隶属于美国陆军的GPS JPO于1979年12月完成了首次差

分GPS试验，先后采用过TI一4100接收机和Collins 3A接收机，

建立了分布在新墨西哥、加里福尼亚、弗罗里达等地的地面参考站

网，以支持国防部的导弹试验计划。美国陆军正在使用一个DGPS

系统，可容纳24个参战者包括飞机、直升机、地面目标，以评估机

载跟踪传感器。关键的问题是要能收集地面崎岖不平的地形中的

目标数据。GPS修正信息每lo s广播一次，基站收集每个参战者

的识别码、位置、速度，这些信号显示在高分辨率的彩色显示屏上

并辅之以数字地图背景，以实时地支持目标环境。

6.4 远程武器弹道的测试分析

    全高度、远程武器弹道测试系统所夜盖的区域约为100 x

600 n mile'。主要测试项目在导弹的发射区和再人区。

6.4. 1 TSPI要求

    武器测试对TSPI测量精度的要求如表 6一7所示。

    1.弹道导弹

    为保证测试安全，在瞬时命中预测(IIP)计算中通常要求位置

和速度测量信号要有良好的实时性。具体要求与导弹弹道和其相

对防护区的位置有关。在助推段要求验后速度精度为1. 5 cm/s,

以分离制导误差的影响。

    对再人大气层物体(RB )，因为没有测试安全问题，对 TSPI
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信息的实时性没有严格要求。测试过程的目视显示采用300 m位

置精度。事后精度对位置测量的要求与机动再人飞行器(MARV )

的武器系统分析密切相关。

表6一7  TSPI要求

全高度、远程武器弹道测试

测 试 参 数

.实时精度(la)

    位置(X,Y)，(Z)/m

    速度(X, Y), (Z)/(m·s

.数据率(# /S)

.验后精度(la)

    位置(X, Y), (Z) /m

    速度(X, Y), (Z)/(m ·s

  记录精度(m一la Circ)

  测试项目号

  覆盖

    高度/km

    距离/km

弹道导弹
ABM ASAT

助推 再人

一工)

-')

  304. 8

    1.22

    10

  6.096

0. 015 24

  N/A

    1- 4

0-91-44

  926.6

  304.8

    10

  3.048

0.030 48

  -̂1.52

  15.24

    10

0-91.44

  741.28

  304.8

  3.048

    10

  15.24

  1.22

    1

  91.44

426.236

      304.8

      1.22

        10

      3.048

      1.22

    0.304 8

        1

3. 084-91. 44

    277. 980

    2.反弹道导弹(ABM)

    由于反弹道导弹的加速度很大，为保证弹道测试安全，其实时

精度是关键参数。具体技术要求与导弹动态性能和计划导弹轨迹

与防扩区的相对位置有关。事后要求与拦截导弹一致，因为它们的

制导律相似。
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    3.反卫星导弹(ASAT)

    反卫星导弹的事后精度要求与空 一空及地一空拦截导弹相

似。然而，其覆盖区要大得多，实际上远超出靶场边界。在弹上需

要装配能确定脱靶量的记录装置。

6.4.2 非GPS弹道测试系统

    弹道测试系统在发射区和再人区都采用多重跟踪雷达，特别

强调多传感器跟踪，因为多边弹道测试技术比测角精度差的单个

雷达能提供更高的测试精度。

    除地基跟踪雷达外，靶场还要求有其它信号源来支持弹道导

弹的测试。在发射区和再人区应有遥测站来收集导弹性能数据和

测量导弹速度，同时，对海上发射的弹道导弹，利用尾部安装的转

发器，测量发射时舰船的位置与速度。

    在终端区，利用声纳浮标式导弹命中定位系统(SMILS )测量

RB的溅落位置，该测量值传输给测试站的弹道测试飞机

(ARIA)。此外，在终端区还释放一个能测量风速和大气密度的无

线电高空测风仪来提供大气环流所引起的脱靶。

    非GPS弹道测试系统的TSPI性能如表6一8所示，其中也给

出了要求的测量精度。由表可见，在助推段、再入段及反导弹、反卫

星测量中都存在不满足要求的项目(如速度精度、高度范围)。

6.4.3  GPS弹道测试系统

    在弹道测试的发射区和再人区都要配置转发器信号接收机，

以实时获得跟踪信息。另一个 GPS测试手段是便携式GPS

SMILS，它代替非GPS弹道测试系统中的固定SMILS。发射区和

再人区的差分GPS台的功用是保证在弹道导弹测试分析中有足

够精确的事后测量精度。与GPS转发器装在一起的无线电高空测

风仪可提供再人区内精确的风速测量值。



表6一8 要求与非GPS系统性能的比较

          全高度、远程武器弹道测试

弹道导弹(助推)一弹道导弹(再人) ABM ASAT

测 试 参 数
要 求 性 能 }要 求 性 能 要 求 性 能 }要 求 }性 能

瓣

6
神

  实时精度(la)

  位置(X,Y)/(Z)/m

  速度(X,Y)/(Z)/(m ·s‘)

  数据率(# /s)

·验后精度(la)

  位置(X, Y)/(Z)/m

304. 8 60. 96 } 304. 8 91。44 304.8

O
P
S
油
由
洲
育
串
令
毓
占
登
脚
洲
浮

.22

10

6.1

10 10

9.25

  10

3. 048

  10

91. 44

9.14

  10

304.“一60. 96
‘’22一3. 048
  ]0 } 10

6. 096 6.096   3.048

0.030-

3.048 15.24 3.048 3.048

速度(X, Y)/(Z)/(m " s ') 10. 015 24 10. 015 24 0. 060 96}0. 914 4

  15.24

0. 914 4

  记录精度(m-la Circ)

  测试项 目号

  覆盖

1. 524

15. 24

060 96

15. 24

1- 4 1~ 4 10

O~ 0 -
高度/km

3. 048

距离/km

91. 44

926. 6

~ 91. 44

926. 6

91. 44

741. 28

6. 096̂ -

  91. 44

741.28

91.44

426. 236

3.048-

  91. 44

277. 980

  3.048

~ 91.44

277. 980

3.048-

  91. 44

277. 980 t
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    GPS弹道测试系统的TSPI性能与每个导弹所用的GPS测

试设备配置有关。表6一9-6一12列出了系统性能与测试要求。

表6一9 要求与GPS性能的比较

              全高度、远程武器弹道测试
              测试种类:弹道导弹(助推)

TSPI配置号:3(机上设备舱，C/A码转发器一差分模式)

测 试 参 数 TSPI要求
GPS TSPI性能

近 期 远 期

  实时精度(la)

  位置(X, Y), (Z) /M

  速度(X,Y)I(Z)/(m·s-')

  数据率(# /s)

  验后精度(la)

  位置(X,Y),(Z)lm

  速度(X,Y),(Z)八m·S-')

  记录精度(ft-la Circ)

  测试项 目号

  覆盖

  高度/km

  距离/km

  304.8

  1.22

    10

  6.096

0.015 24

  1- 4

0-91.44

  926.6

7.62,12. 5

0.018 3，

  0.033 5

      10

1. 828 8,

  3.048

  0.006,

0.009 144

      4

0̂ -91.44

  926.6

7.62,12.5

0.018 3,

  0.033 5

      10

  6.076.

  3.048

  0.006.

0.009 144

      4

0- 91.44

  926.6
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表6一10 要求与GPS性能的比较

            全高度、远程武器弹道测试

            测试种类:弹道导弹(再人)
TSPI配置号:3(再入导弹C/A码转发器 一差分模式)

GPS TSPI性能
测 试 参 数 'TSPI要求

近 期 远 期

  实时精度(la)

  位置(X, Y), (Z) /M

  速度(X,Y),(Z)/(m " s’)

301.8 7.62，12.5 一 7. 62，12.5

018 3

033 万

0.018 3，

0.033 万

八
日

日

  数据率(#/S)

  验后精度(1a)

1() 10 10

位置(X,Y)，(Z) /M 3.0牛8
8288，

3. 018

828 8，

3. 048

  速度(X,Y),(Z)/(m " s’)

  记录精度(m-la Ciro )

  观l试项目号

  覆盖

  高度/km

  距离//km

().030 18-

    1 524

    1石.三4

0. 006 1，

〔).009 1 1

  15.2}

0.0061，

0 009 1 1

  15 21

1() 10 1()

0一 91. 11 0- 91.11 0 -91.11

711.280 711. 280 7-11.280

    1.弹道导弹

    由表6一9和6一10可以看出，通过采用弹上转发器和在测试

区配合使用差分GPS台，弹道导弹的助推和再人段测量性能均能

得到满足。助推测量中转发器可安装在设备舱，在助推和再入测量

中也可安装在RB中。
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    助推和再人测量中都要求采用IMU以对地面接收机提供辅

助信息。在数据的事后处理中，也要求收集IMU数据，以填补

GPS信息丢失的空隙。

表6一11 要求与GPS性能的比较

                    全高度、远程武器弹道测试

                  测试种类:反弹道导弹(ABM)

TSP工配置号:1(弹上C/A码转发器，GPS转发器接收机((IMU辅助)

                      3(弹上 C/A码接收机)

测 试 参 数 TSPI要求
GPS TSPI性能

近 期 远 期

  实时精度(la)

  位置(X,Y),(Z)/m

  速度(X,Y),(Z)/(m "s-')

  数据率(9/s)

  验后精度(la)

  位置(X,Y),(Z)/m

  速度(X,Y),(Z)/(m ·s-1)

  记录精度(m-la Circ)

  测试项 目号

  覆盖

  高度/km

  距离/km

  304.8

  3. 048

    10

  15. 24

0.914 4

      1

0- 91.44

426.236

9.14，15.54

  0.018 3，

  0.033 5

      10

  5. 486 4，

    9. 144

  0. 006 1，

  0.009 1

        1

  0̂ -91. 44

  426.236

9.14,15.54

  0. 018 3

  0. 033 5

      10

  5.486 4,

    9. 144

  0.006 1，

  0.009 1

      1

  0- 91.44

  426.236
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表6一12 要求与GPS性能的比较

    全高度、远程武器弹道测试

  测试种类:反卫星导弹(ASAT)

TSPI配置号:1(弹上 C/A码转发器)

GPS TSPI性能
测 试 参 数 'FSPI要求

近 期 ! 远 期

  实时精度(la)

91.44。 } 91.44

位置(X, Y), (Z) /M 304. 8
15. 544 8 } 15. 544 8

0. 018 288， } 0.018 288

速度(X,Y),(Z)/(m " s
0. 033 5 { 0. 033 5

  数据率〔# /s)

  验后精度(la)

位置(X, Y), (Z) /M 3. 048

  速度(X,Y),(Z)/(m·s-'

  记录精度(ft-la Circ)

  测试项目号

  覆盖

  高度/km

  距离//km

0.914 4

5. 486 4，

  9. 144

0. 006 1，

0. 009 1

5. 486 4，

  9. 144

0.006 1，

0.009 1

3. 048̂ 91. 4413. 048̂ -91. 4413. 048̂ 91. 44

277. 980 } 277. 980 } 277. 980

    2.反弹道导弹

    借用弹上转发器或接收机，反弹道导弹的TSPI性能很容易

满足测试要求，一般不需要采用差分GPS模式。由ABM供给的

IMU数据必须发送给地面接收机，以便提供码跟踪和载波跟踪所

需的辅助信息，并根据高空或低空拦载来选择大功率或小功率转

发器。
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    在大加速度环境中，用IMU数据向地面接收机提供跟踪辅

助信息有时不一定可靠。若转发器配置效果不好，仍可用ABM

IMU直接辅助弹上GPS接收机获取GPS测量解。

    3.反卫星导弹

    通过采用弹上大功率、非差分模式转发器可以满足反卫星导

弹的 TSPI测量要求 。

6.4.4  GPS使用中需要考虑的几个问题

    把GPS系统用于全高度、远程武器弹道的测试，需要考虑下

面一些与技术风险有关的问题。

    1.天线

    主要问题是构造一个可安装在导弹设备舱或RB的天线，它

应与视线角无关而保持均匀的相位和增益特性。对反卫星导弹而

言，是难以找到适合的曲面面积。

    2.组件封装

    设计中要考虑导弹上有没有足够的空间来安装成套测试设

备。这个问题看来只在反卫星导弹上比较突出，即使是只安装转

发器 。

    3·遥则带宽

    在采用转发器配置时应考虑遥测带宽问题。若弹道导弹测试

中有10个RB需要跟踪和测量，信号频谱要求将接近30 MHz，它

已超出分配给测试靶场用户的带宽。在大多数测度情况下，可被跟

踪和测量的RB最多不应超过3个，以免使遥测带宽容量饱和。

    4. GPS接收机 的初始化

    为保证测试安全，必须从受试导弹上实时获取TSPI信息。因

此，弹上或地基转发器信号接收机要在导弹发射前通过井下发射

导弹的外部天线截获和跟踪卫星信号。对潜艇发射的导弹，在导弹

离开发射筒后转发器接收机才能截获得转发的卫星信号，因此，接
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收机必须能迅速锁住以提供轨道信息，为保证信号快速捕获，应在

离开发射筒的最初几秒向接收机提供先验的导弹发射条件。反卫

星导弹虽然不那么苛刻，但也有类似问题。在这种情况下，应由导

弹TSPI信息支持，以快速实现转发卫星信号的截获〔

    5.电子干扰

    反弹道导弹要在电子干扰环境中进行测试。应当采取措施，保

证遥测网络不会被损害，以免危及测试安全。类似地，在导弹助推

段和再入段也应注意防范尾流‘产生的干扰。

    对反弹道导弹与反卫星导弹而言，采用GPS系统既有有利的

一面，也有某些风险。所谓风险，对于反卫星导弹，它与转发器的尺

寸大小有关，而对反弹道导弹，是指GPS能否承受高动态环境。但

随着固态微电子器件的研制进展，这个问题可明显得到缓解。此

外，从设备 的标准化、可携带性及有效率来看 ，GPS系统也 占有

优势 。
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7. 1 时间基准的基本概念

    时间基准是自然科学基础理论及应用科学等领域中最基本的

测量基准。时间基准在天文、大地测量、无线电通信、导航、深空跟

踪和现代军事技术诸方面都扮演着极为重要的角色。早期人们靠

直接、间接观测地球自转的方法来定义和确定时间，利用摆等机械

装置来维护时间系统。近代无线电技术的发展为测时、守时、授时

和时间传输创造了极为有利的条件，大大地促进了与时间、频率相

关的各项近代科学技术的发展。近30年来，由于原子频标的问世，

人类重新定义了时间的基准。

    随着空间技术的发展，人们开始注意到利用卫星作为中继和

直接利用星载钟作为信号源进行时间传输和比对方式具有良好效

果和巨大效益。子午仪和GPS在设计中都把传递时间信息作为系

统的一项重要功能，而GPS由于采用了高精度的星载原子钟，并

有一组阵容庞大的地 一空原子钟钟群来维护这个精密时间系统，

确立了它在时间传输方面的特殊地位。用户借助于接收GPS信

号，不仅可以进行定位和导航，还实现了全球覆盖的精密时间比

对。由于它的性能远远优于罗兰一C和其它现有时间传输手段，在

GPS全面投人运行后，成为国际间时间传输和比对的主要手段。

    从理论上而言，任何一个周期运动，只要它的周期是恒定的且

是可观测的，都可以作为时间的尺度。实际上我们所能得到的时间

尺度只能在一定精度上满足这一理论要求。科学技术的发展对时
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间尺度准确性越来越高的要求推动了时间测量水准的不断提高，

观测技术的进步和更加稳定的周期运动的发现使时间单位(s)的

定义也经历了一个相应的变化过程。

    1.世界 时

    世界时(UT, Universal Time)以地球自转周期为基准，1960

年以前一直作为时间测量的基准。由于地球的自转，太阳会周期性

地经过某个地点上空。太阳连续两次经过某条子午线的平均时间

间隔称为一个平太阳日，以此为基准的时间称为平太阳时。英国格

林威治从午夜起算的平太阳时称为世界时。一个平太阳日的

1/86400规定为一个世界时秒。地球除了绕轴自转之外，还有绕太

阳的公转运动，所以，一个平太阳日并不等于地球自转一周的

时间。

    世界时既然以地球自转周期为基准，那么地球自转轴在地球

内的变化(即极移)和地球自转速度不均匀就会对世界时产生影

响。地球自转速度主要的三种变化是:长期变化，它是由于日月潮

汐的摩擦作用引起的日长度缓慢增加;季节等周期现象引起的周

期变化以及地球转动惯量的不规则变化等未知因素引起的不规则

变化。

    经对以上主要因素修正得到的世界时为

                      UT2=1JTo+0A+OT

式中，UT。是从午夜起算的格林威治平太阳时，是各地天文台或

授时台对恒星位置直接观测并经平滑处理的结果，△几为极移改正

值，AT，是地球自转季节性变化的改正值。

    2.历书时

    历书时(ET, Ephemeris Time)以地球绕太阳公转周期为基

准，理论上讲它是均匀的，不受地球极移和转速变化的影响，因而

比世界时更精确。回归年(即地球绕太阳公转一周的时间)长度的

1/31 556 925. 974 7为一历书时秒，86 400历书时秒为一历书时
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  日。但是，由于观测太阳比较困难，只能通过观测月亮和恒星换算，

其实际精度比理论分析的低得多，所以历书时只正式使用了7年。

      3.原子时

      原子时(AT,Atomic Time)以位于海平面的艳原子133基态

两个超精细结构能级跃迁辐射的电磁波周期为基准，从 1958年 1

月1日世界的零时开始启用。艳束频标的9 192 631 770个周期持

续的时间为一个原子时秒，86 400个原子时秒定义为一个原子时

日。由于原子内部能级跃迁所发射或吸收的电磁波频率极为稳定，

比以地球转动为基础的计时系统更为均匀，因而得到了广泛应用。

    虽然原子时比以往任何一种时间尺度都精确，但它仍含有一

些不稳定因素，需要修正。因此，国际原子时尺度并不是由一个具

体的时钟产生的，它是一个以多个原子钟的读数为基础的平均时

间尺度，目前大约有100台原子钟以不同的权值参加国际原子时

的计算，它们分布在欧洲、澳大利亚、美洲和日本等地，每天通过罗

兰一C和电视脉冲信号进行相互比对，并且不定期地用搬运钟进

行比对。国际原子时的最高读数精度为士0. 2-0.5 lis，频率准确

度为年平均值士1X10-'3,频率稳定度为6(2,r)=0. 5-l. OX

10- ",2月<ran年。

      4.协调时

    协调时(UTC,Umversal Time Coordinated)并不是一种独立

的时间，而是时间服务工作中把原子时的秒长和世界时的时刻结

合起来的一种时间。它既可以满足人们对均匀时间间隔的要求，又

可以满足人们对以地球自转为基础的准确世界时时刻的要求。协

调时的定义是它的秒长严格地等于原子时秒长，采用整数润秒的

方法使协调时与世界时之差保持在0. 9 s之内。

    5. GPS时

    GPS时(GPST,GPS Time)是由GPS星载原子钟和地面监

控站原子钟组成的一种原子时系统，与国际原子时保持有 19s的



第 7章 GPS时间及其应用

常数差，并在GPS标准历书1980年1月6日零时与协调时保持

一致。GPS时在。̂-604 800 s之间变化，0s是每星期六午夜且每

到此时GPS时重新设定为0 s,GPS周数加to

    GPS时的一个重要作用是作为GPS轨道确定的精密参考。过

去，GPS时被保持在主控制站，轨道确定过程中相对于GPS主钟

跟踪所有卫星钟，因而每个GP3卫星轨道的确定都密切地与主钟

联系起来。在轨道确定中，测量的每个卫星伪距与主钟比较并打上

主钟的时间标记。不幸的是，轨道确定过程并不能把估计的到卫星

的距离误差与钟差分离出来，因此为了得到对轨道良好的估计，主

钟在估计期间必须非常稳定。但由于主控站环境条件不理想，作为

GPS主钟的艳钟有频率跳跃现象，为了改善这种状况，在主控站

安装了一个硬件钟组，与此同时还开发了一个GPS组合钟并已投

入使用，它是由GPS系统中所有钟(地面的和星上的)平均而来。

因在轨铆钟的固有性质，它在组.合钟中的加权是降低的。

    由于GPS的时间参考轨道和美国国防部所有与时间有关的

系统都是协调时(定标在美国海军实验室)，所以必须有一个方法

能把GPS时与协调时联系起来。具体办法是在卫星的导航电文中

发播两个系数，用来确定GPS时和协调时之差，用户导航设备利

用给定的公式可以很容易地完成这一运算。

7. 2 时间传递技术

    由于采用了原子基准，时间测量的精度大大提高，已经达到

lo-“量级。然而，用户通过传递媒介得到的时间精度都要低 3-4

个数量级。时间传递精度大大落后于时间测量精度的现象，影响了

精确时间的应用。

    时间传递技术的历史是悠久的，只是到了最近十几年才得到

迅速发展。在发明无线电以前，，气们曾采用搬运时钟的方法来传递
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时间，有人把80多台时钟搬运到巴黎，与巴黎的时钟比对，然后再

搬 回到原地 。

    用无线电波发播时间信号开始于20世纪初期。我国在1926

年开始从上海发播无线电时号，当时由法国人主办。1981年7月1

日以后，陕西天文台正式接替上海天文台用短波无线电发播时号，

为国内用户提供标准时间和标准频率信号。短波通过电离层反射

把时号传递给用户，由于电离层高度的变化限制了时间传递的精

度，使短波传递时间的精度只能达到毫秒量级。后来人们发现，甚

低频信号的相位十分稳定，精度可以达到微秒量级。用甚低频作载

波的奥米加导航系统在 20世纪60年代末期进人工作状态，它覆

盖了西太平洋、北大西洋和北美地区。除担负导航任务之外，还担

负着发播时间的任务，其授时精度约为100 j.s。除了奥米加导航系

统，全世界有10个国家建立了近20个甚低频发播台。由于美国的

罗兰一C长波导航系统的授时精度比甚低频导航系统更高，这种

地面时号台链结构简单，价格低廉，精度能满足许多用户的需要而

多年来一直受到欢迎，成为目前国际时间基准和频率基准比对的

主要手段。目前的罗兰一C导航系统共有14条台链，44个发播台

站，发射频率为100 kHz，地波覆盖北半球，授时精度1 ps，天波覆

盖全球，授时精度 10 f.cs。陕西天文台于 1979年开始试播长波时

号，发射频率和信号格式等与罗兰一C导航系统相同。20世纪60

年代后期到70年代，许多国家都试验了用电视信号传递时间的方

法，其精度可达微秒级。目前这一方法已得到了许多国家采用。我

国于1974年由北京天文台开始进行无源电视授时方法的试验，已

达到国际水平。

    短波、甚低频、长波、电视和其它地面授时系统的覆盖范围、传

输方法、精度等很难进一步提高。随着空间技术的发展，利用人造

卫星传递时间变成了现实，它克服了地基系统的许多限制因素，不

仅覆盖范围大，而且由于电离层和对流层只占卫星与地球之间传
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播路径的很小一部分，传播路径的折射率接近自由空间值，因而可

以精确估算传播延迟，提高时间传递的精确性。

    利用卫星进行首次时间比对是 1962年在美英两国之间完成

的。当时使用低轨道的通信卫星TELSTAR，比对精度为1/ps(就

卫星链而言)，若考虑到整个链包括从地球站到守时实验室的通信

链，则精度为20 ps。近十几年，由于在通信、导航、空间跟踪、地球

物理、大地测量、射电天文等领域迫切需要精密时间的用户增多，

用各种卫星系统进行时间频率传递越来越受到时频界的重视。目

前可用于传递时间的卫星系统.有TRANSIT(子午仪卫星)，其导

航电文含有星载钟的时间，并与协调时保持同步在 10 ps范围内。

GPS,GLONASS,GOES (Geosiationary Operational Environmen-

tal Satellite System)是美国国家标准技术局(NIST)(前国家标准

局NBS)提供的连续时间广播服务卫星系统，有两颗同步GOES

卫星分别位于赤道上空西经60“和1360，可覆盖美国和西半球大

部分地区，GOES卫星播发的时码由完整的年时间，DUT 1和卫星

当前位置，接收机可以实时计算传输延迟获得士100 ps时间同步

精度。ATS一1是美国的应用技术卫星，1976年，美国利用其进行

双向比对试验，精度达1 ns o 1988年以来，美国NIST和USNO利

用民用通信卫星进行双向时间比对，精度达100 ps。此外，还有

INTELSAT和EUTELSAT等卫星系统被用来进行时间传递。我

国曾在1979年首次利用交响乐通信卫星进行中国一法国、中国一

德国之间的时间比对，在1984--1985年期间利用天狼星卫星进行

过中国一意大利时间比对。

    尽管有各种卫星系统可用来进行时间传递，但按照地球站的

工作方式基本上可以区分为两种时间传递方法，即单向(One -

Way)和双向(Two一Way)技术。在单向方法中(如图7一1所示)，

用户工作在被动方式，接收的时号可以是地面时号台发射的时号

经卫星转发器转发而来的，或者是星载钟卫星直接发播的，如
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TRANSIT, GPS, GLONASS, GOES等。无论是哪种情况，对用户

的要求仅仅是有一台时号接收机，用户数量仅受卫星覆盖区域的

限制 。

                      卫里信号

图7一1 单向卫星时间传递

    在图7一1中，所接收的卫星时间信号与本地频标和原子钟输

出的时间信号相互比较，给出本地钟与协调时或标准时间的差。设

计接收机处理系统(软件)时必须考虑由电离层、对流层传输延迟

和其它误差源，设本地钟与用户接收到的标准秒信号的差为△T,

则

      DT =th+ttrop+ttona+ttran+trx十ts.+tmp+tn.             \7一I)

式中 t'— 卫星和接收机天线之间的传播时延;

tt- It trnp— 分别为电离层和对流层引起的折射延迟;

    "ttrnn— 卫星转发器的时延误差;

      trx— 收发系统的设备时延;

      tsnt— 卫星位置不确定性引起的误差;

      tmp— 接收机位置和多路径产生的误差;
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      t�o-— 测量噪声。

    GPS以单向传输方式提供时间，可轻易达到实时 100 ns精

度，适当仔细地处理有可能达到25 ns的精度。在单向时间传递

中，GPS可被看成与墙上的时钟类似。同时还能让用户得到当地

钟与协调时或GPS时的差，在实时或事后处理中均可用校正量修

正本地钟 。

    在双向方法中，用户工作在主动方式，并介人时间传输过程。

由于双向方式是一种点对点技术，用户必须通过卫星交换定时信

号，因此用户必须成对工作而且用户站需要接收/发射设备，这意

味着双向方式比单向方式需要更复杂的设备和更复杂的工作过

程。双向技术的主要优点是卫星和用户位置并非是比对精度的限

制因素，因为用户站之间的传输路径是重复的，路径延迟可以消除

而不必进行计算，但在单向方法中，用户必须知道卫星和用户站位

置，以计算信号路径延迟时间。

    在图7一2中，设用户站A和B的钟读数分别为T,和T t;，则

丁A一TH=省(△了1一△了·)十告[(t i"+t1t;0�)一(ttlH}、十，万沙、):+
告(，、。一，。，)}- L}tER  +

合:(，、一tRX)一(，;一，:·): (7一2)

上式右边第一项告(OT,-OT,,)是用户站二和“时间间隔计数器
读数差，也就是标准秒信号与本地钟秒信号相互比较的差;第二项

告[(t" +t}o)一(t+'H〕十tD-n ):包含上下行链信号延迟总和的差，
假定信号从用户站A到B与从B到A的路径完全可逆时，此项

应为零，但由于卫星信号要穿过地球周围的大气层，这种假设的真

实性要进一步讨论;第三项告(tie-t,;,))是卫星转发器产生的延
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迟，当卫星转发器使用相同的频段转发A和B站信号时，这两种

延迟是相等的;第四项△tIER是对地球自转引起的传输路径非可逆

，，:二二升 _ 一一 ，、，，，.，_，、, I-，_， 。二 。~ 、，一 。 一 一 I。，二
性的校正，它可以由地球站和卫星的位置计算;最后一项青I (t TXtA一曰‘一一 ’“ ’”~一~一“一””’一 一 ”“一~ ’11  1， 曰 ” 2‘、.“

- t梦)一((t梦-t梦)]是两个站的设备延迟之差，这些延迟要通过测

量来进行校正。

    单向方法因其固有的限制因素，其时间比对精度只能在几至

几十微秒范围，最好也只能达到几十纳秒。双向方法由于克服了单

向方法的许多限制因素，其时间比对精度可达到几十皮秒(ps)量

级，但双向方法通常仅在重点守时实验室之间进行。

7. 3  GPS时间传递方法

    利用GPS进行时间传递起始于20世纪80年代初，在过去的

十几年中，GPS系统已经成为地区和国际之间原子钟比对的主要

工具。利用GPS，其时间传递精度比用罗兰一C提高了几十倍，目

前，国际间 GPS时间传递 的精度可达 10 - 20 ns，地区间

(1 000 km范围)达2 ns，今后进一步的努力方向是把比对精度提

高到亚纳秒级。

    利用GPS进行时间传输和比对的方法可以分为以下几种。

7.3. 1 GPS作为时间源传输标准时间给用户

    GPS时间的稳定和精密特性使其可以作为一个时间源，向用

户提供标准时间(如图7一3(a)). GPS定时接收机就是利用这一

特性，许多定时接收机只有一个C/A码通道接收GPS卫星信号，

授权用户还可以使用P码接收机。一旦GPS定时接收机锁住卫星

信号，GPS时间可以由下式给出:

            t = tsv一a。一a, (t一toe)一a2 (t .。)“+
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图7一2 双向时间传递
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              t,十tE+tion+ttrop +tSA+tn                                 (7一3)

式中 t - GPS时间;

      tsv— 卫星钟时间;

Qo,a1,L12— 卫星钟校正多项式系数，含在导航电文中;

      to— 钟多项式系数的历元时间;

      t,— 相对论校正，要从导航电文的其它信息中计算;

      tE— 地球自转校正;

tion , ttrop— 分别是电离层和对流层延迟;

      tSA—       SA作用引起的误差;

      乙，— 测量噪声和其它系统性的影响。

    用户从GPS时间中得到UTC (USNO)时间如下:

              UTC(USNO)=t-tLS一A。一A, (t-tnt)      (7一4)

式中 hs— 闰秒校正;

  Ao,A,—             UTC(USNO)和GPS时间差的多项式系数;

      tnt— 系数Ao, Ai的历元时间。

    1994年GPS时超前协调时7 so

    对于大多数时间用户，因为他们的位置是已知的，所以仅观测

1颗GPS卫星就可获得GPS时或UTC(USNO)。通常，接收机连

续13 min的跟踪可以获得 100 ns的精度，1d的跟踪其精度平均

可达几十纳秒。由于这种方法基本上是一种单向方法，所以其时间

传递精度受单向方法中各种限制因素的约束。

7.3.2  GPS卫星作为飞行钟进行时间比对

    飞行钟，也叫搬运钟，这种方法对于高精度时间比对是非常有

用的。在地球上不同的钟A和B可以观测同一颗或同一组卫星进

行比较，以确定地面原子钟相对卫星钟的定时误差(如图7一3

(b))。这种方法的优点是可以观测最大仰角的卫星，以减少对折

射模型和卫星电文误差的敏感性，同时也衰减了SA作用，缺点是
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受卫星钟不稳定性约束。这种方法类似于飞机携带原子钟(也叫搬

运钟方法)进行时间比对，但卫星比飞机速度快得多而且覆盖面更

广，定时误差也更小，通常在50 ns o

绝对时间传递< 100

(a)

共视比对< 30 ns

        (C)
短基线 VLBI技术< 1 ns

              (d)

图7一3  GPS时间传递

7.3.3  GPS共视方法

    这种方法要求站A和B或更多的站在同一时间接收同一卫

星的信号，然后把数据进行相互交换以比较各站的钟，其优点是卫
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星误差几乎消除(包括SA)，精度可达到1 ns(目前是 10-20 ns)

(如图7一3(c))。设地面站A和B原子钟的时刻差为△T，则

      AT =TA一TB= (OTA一△TB)+(TA一-CB )+(tRA一rRB)

                                                                    (7一5)

式中 TA,TB— 分别是站A和B原子钟的读数;

    AT A , AT,— 分别是对应站秒信号与GPS卫星秒信号之差;

      rA,rB — 分别是GPS卫星信号到站A和B的传输延

                      迟 ;

    ZRA ,rRB — 对应站的设备时延包括馈线等。

    共视方法是GPS时间传输和比对中的重要方法，从 1983年

起美国就使用这种方法进行原子钟精密时间比对。后来国际时间

标准局BIPM也使用这种方法在全球范围进行GPS共视比对，

BIMP制定共视比对表并把它发给参加比对的各时间标准实验

室，共视比对表大约6个月改变一次。采用这种方法要求在各实验

室之间进行数据交换，这通常是用电子邮件。所有数据在BIPM进

行处理，这直接涉及RAI和协调时的建立。

    存在的问题是:GPS时间传输是一种单向工作方式，许多时

间实验室只能接收L,频率，因此，时间传输精度要受许多因素影

响:

    (1)天线坐标的不确定性:已经发现不精确的天线坐标在

GPS时间传输中引起较大的误差。为了改进由坐标不确定性引起

的误差，对天线坐标有两种不同的要求:① 天线坐标应该在一个

全球性的大地坐标系中是精确已知的。例如，精度应有30 cm的量

级(对应1 ns) o CCDS已推荐使用IERS大地参考系，其不精确度

只有几个厘米。② GPS卫星位置应该用与天线坐标相同的参考系

来表示。GPS采用WGS一84参考系，因此要把 IERS转换成

WGS一84。但由于IERS和WGS一84相差不会超过l. 5 m，通常

仍保持天线坐标用IERS表示。
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    (2)卫星电文误差:GPS精密电文和钟参数是由DMA(国防

测绘局)计算的，其估计精度可达3m量级，但要得到精密电文大

约要等待3个月。使用广播的导航电文进行比对，试验表明在某些

情况下具有明显的优点。但广播电文是预测的，电文精度较差，仍

须进一步改进。

    (3)电离层折射:双频接收机(不需要知道P码)测量电离层

延迟，其不精确度可达到1 ns，但对于单频用户就必须使用电离层

延迟模型。

    (4)对流层折射:对于GPS，的频率来说，对流层是一种非散

射介质，对流层对伪距和时间比对的作用不能用双频方法消除，因

此必须使用对流层模型来估计对流层延迟。试验表明，要想达到1

-̂2 ns的时间比对精度，观测 300以上仰角的卫星，只须简单的对

流层模型就足够了。

    (5)仪器延迟，接收机软硬件:接收机软硬件引起的比对误差

也是不可忽略的，这主要是由于参加比对的接收机非标准化引起

的。如每家生产GPS定时接收机的公司都采用不同的硬件和软件

算法。此外，在事后处理过程中，由于数据格式和获取数据的方法

不同，也导致比对误差增加。为此，一个GPS时间传输标准小组

(GGTTS )已经成立，它将制定GPS定时接收机的软硬件标准和

共视比对数据交换格式。

    (6)多路径:多路径导致的瞬时误差可达几十纳秒，幸运的

是，这种误差在13 min的共视跟踪上取平均可以消除一部分。为

了尽可能减少多路径延迟，天线安装位置的选择非常重要，通常应

安装在建筑物的顶部(理想是高塔的顶部)并避免周围有反射物。

    (7)接收机噪声:采用一些平滑方法，好的接收机噪声产生的

定位误差只有 5̂ 10 cm，这对二「1̂-2 ns的要求已足够。

    表 7一1给出用C/A码进行共视比对时的误差。
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表 7一1

2台 共 视 10台共视日平均

基线长度二1 000 5 000 1 000 5 000

卫星钟误差共视方式消除 0. 0

天线坐标 20(0.6)

卫星坐标 2.0(1. 0)

电离层(>300)               6.0(1.0)

对流层(>300)               2.0

仪器延迟(相对) 2.0(1.0)

接收机软件 2. 0(0.0)

多路径 5. 0(1.0)

接收机噪声(13 min平均) 3.0

    0. 0

20(0. 6)

8.0(4. 0)

15(1.0)

    2. 0

2.0(1.0)

2.0(0.0)

5.0(1.0)

    3.0

    0.0

7. 0(0.2)

1.0(0.3)

1.0(0.3)

    0. 7

2.0(1.0)

2.0(0. 0)

2.0(0.3)

    1.0

    0.0

7.0(0.2)

3.0(1. 3)

3.0(0. 3)

    0. 7

2.0(1.0)

2.0(0.0)

2.0(0.3)

    1.0

总误差 22(4. 1) 27(5. 7) 8(1.7) 10(2. 1)

注 (1)表中距离单位是km，时间单位是ns

    (2)天线坐标误差从3m下降到10 cm，实际中天线坐标误差达30 40 m

    (3)括号内的值为改进值，无括号意为改进不明显

7.3.4 短基线V LBI技术

    V I.BI甚长基线干涉测量)技术是1967年由美国和加拿大试

验成功的，它采用独立本振，独立记录，不需要电的连接，可在不同

地点同时观测射电天体进行相关处理。其观测基线可从几十米到

几十万公里。VLBI在研究天体的精细射电结构、大地测量、地球

自转变化、板块运动及区域地壳形变等方面有重要应用(如图7-

3(d))。

    在100 km长基线上，用GPS卫星进行差分定位可达厘米级

精度。但是，使用甚长基线干涉仪，这种方法用于时间比对，精度可

达亚纳秒级。
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7. 4  GPS时间传递的应用

7.4. 1 GPS时间传递应用概述

    GPS时间传递的应用非常广泛，涉及科学技术、工程、社会、

军事等诸多领域，并且对时间传递的精度也有不同的要求。下面主

要介绍4个方面的应用。

    1.科学应用

    这主要是在世界上各个国家的天文台或时间频率基准实验室

进行的，他们利用GPS进行国际时间比对，以便把自己国家的标

准时间和国际标准时间协调起来，如我国陕西天文台所做的工作。

精密的时间标准可用于天体测量、地震监视、研制和开发频率标

准、地球物理学和地球动力学等科学研究领域。

    2.社会应用

    这主要涉及法律方面和一些公众场所的服务。为了节约能源

等目的，许多地域辽阔的国家按经度分为几个时区，这就产生了法

律方面的问题，例如，罪犯在这个地区应该受到起诉，但到另一地

区可能无罪，我国目前还不涉及这个问题。在公众场所如机场、火

车站、政府广场，也需要标准时间为公众提供服务，特别是国际机

场要尽可能给出更多国家的标准时间。另外，交通管理和调度也需

要准确的时间指导车辆行驶，特别是在交通拥挤的大城市，上下班

车辆运行路线的控制，对于缓解交通堵塞是非常重要的，如我国部

分大中城市已在闹市区的主要干线标明车辆行驶方向的时间。目

前，已有许多基于GPS的标准钟应用在公众场所。

    3.工程应用

    这是GPS时间传统的最主要的应用，而且非常户泛，这方面

的应用主要表现在系统同步方面。
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    (1)通信网同步。包括计算机通信网、数字电话网、多媒体通

信网、卫星通信网、综合业务数字网等。在这些网络中，为了提高通

信的安全性、可靠性和通信质量，减少误码率，网络之间的同步、帧

同步以及比特同步均需要精确的时间标记。在卫星通信网中，卫星

之间需要精密的时间进行同步，地面终端也要同步到一个公共时

间基准上，通常精度要求达到1 ps量级。数字电话网中，定时不稳

定度会引起信号的“定时抖动”，这反映为时钟的频率漂移。定时的

不准确度会引起“滑码”。为了保证数字电话网的各种指标满足要

求，美国中央局频率源日稳定度要求 1X10-1水平，最低一级网要

求1 X 10-9 o CCITT规定所有国家的出口数字交换局的时钟稳定

度指标为1 X 10-11。电网系统故障诊断和定位也需要精密的时间。

在上述通信系统中，GPS定时系统均可发挥作用。

    目前已有基于GPS的商用频率源和同步钟在市场上可以得

到，如True Time公司的GPS一DC MK I同步钟，Ball公司的

GPS一RR时间频率源等。

    (2)卫星地面跟踪站同步。目前大多数卫星地面跟踪站使用

艳原子钟，或接收时间台(包括罗兰一C台链)的时间信号来保持

各台站的时间同步。但是艳钟的价格昂贵，其维修费用就要超过

GPS定时接收机的费用，罗兰 一C台链的时间信号精度远低于

GPS时间精度(罗兰 一C正逐步关闭)。因此，用GPS定时系统代

替原子钟是十分经济有效的。

    (3)地面无线电导航台同步。奥米加和罗兰一C(包括我国的

“长河”导航链)都使用艳原子钟把它的发射台同步在一个内部的

时间基准上。如果再加上GPS时间传递系统，罗兰一C(或我国的

“长河”导航链)时间用户将能得到较高的绝对精度时间，特别是对

于利用不同的罗兰一C台链发射台定位的用户也将得到较高的导

航精度 。

    (4)无线电广播台和电视台的发射频率都是事先分配好的。
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为了防止它们的发播频率发生漂移，需要经常用高精度的石英钟

或原子钟进行校频。如果这些台配备GPS时间频率系统，就可以

提高发射频率的准确度和稳定度，同时也减少了校频和维修的

费用。

    4.军事应用

    GPS定时系统在军事上也有很大的应用潜力。在现代化战争

的自动化指挥系统C3i中，几乎所有的战略武器和空间防御系统、

战场指挥和通信系统、测绘、侦察和电子情报系统都需要GPS所

提供的统一化的“时空位置信息(TSPI) "。在导弹试验靶场，高精

度的时间信号是解决靶场测试时间同步，提高测量精度的基础。通

常，导弹试验靶场对精密时间和时间间隔的要求为:小靶场毫秒级

同步，大靶场微秒级同步。目前，我国的靶场大多数是通过接收我

国的时号台(如陕西天文台)发射的时间信号进行同步的(或用电

视同步)，在过去的靶场测试中，这种时号已满足了我国大部分靶

场的要求。但随着导弹和其它武器性能的提高，对测量精度和试验

安全有更严格的要求，甚至要求实时测试和控制，这就对实时“时

统”和时间信号有更精密的要求。我国的时号台目前并不是连续发

播时号的，其精度受许多因素限制，一般在10 pis范围，有时会更

差。GPS定时系统精度可达0. 1 [S，和我国的一些守时实验室进

行共视比对时，其精度会更高，;左几十纳秒，这对于靶场高精度测

量有重要意义。

7.4.2 时分多址传输

    利用GPS的精密授时功能，可以在诸如网络通信、多目标跟

踪、多用户监控等场合方便地实现多址传输。

    设系统内有N个用户，根据监控系统的动态要求，设控制站

要求在时间间隔T内获得所有用户发送的实时信息，T称为单位

时段或更新率。将T分为N个相同的时间间隔OT，称为分时段。
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给系统内N个用户依次编号，并与分时段一一对应。从单位时段

起始时刻算起，每个用户在各自分时段内发送信息，在其它分时段

不发送信息。在接收端，则根据相对于单位时段起点的不同时刻来

区分不同用户发送的实时信息。多用户时分格式见图7一4，第i个

用户的发送流程见图7一5，控制站接收流程见图7一60

用户 11用户2

(:一 1) AT

⋯回
-斗叫

  用户
CN 一 1二

用户 N

图 7一4 时分多址传输

图 7 用户，发送流程
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图7一6 座制站接收流程

    在该系统中，容许的用户数可表示为

                          N二TB/(10L)

式中，B为串行传输波特率，L为帧长，用字节表示，这里假定每个

字节需 10个二进制位((1个起始位十8个数据位+1个停止位)。

如果T=2 s,B=9 600,L=8，则系统可容纳240个用户。

    控制站同步算法中引人GPS秒脉冲信号作为中断源。当中断

发生时，读取GPS时间秒数，与脉冲频率F一起确定脉冲计数值，

填人DOS系统脉冲计数区，就完成了一次用GPS时间对DOS系

统时间的校正。GPS校正不是每秒都进行，它可作为一中断服务

程序。这样校正的结果是，计算机的石英钟达到了原子钟的精度。
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7.4.3 共视时间传递

    在7. 3节中介绍了GPS共视方法的一般原理。这里根据文献

[2〕介绍美国海军研究实验室“具有数据通信链的共视时间传递”

(Linked Common View Time Transfer)试验。LC V时间传递是一

种GPS时间传递的特别情况，它是实时的时间比对过程。两个用

户同时观测其视野中同一GPS卫星的钟读数，并分别计算其相对

于GPS钟在同一历元时的偏差，两个用户相对于GPS钟差的差

值就是两个用户钟之间的差，这个结果与GPS钟无关，但含有测

量误差。试验结果为，两个用户在15 min间隔内对同一GPS卫星

观测可得 1. 4-2. 7 ns的估计精度，同样时间间隔对 3-7颗GPS

卫星共视观测，可改善时间传递的估计精度到0. 65-1-13 ns。这

样的测量精度水平具有能力，在15 min的采样时间内把地球上任

何一处的远程钟的频率稳定度确定到相对美国国防部的主钟在

2pp10"(2 parts per 10'2=2/10'2)之内，1d的采样间隔达2pp10"

之 内。

    LCV测量精度可以这样来估计:考虑零均值和标准差等于单

个共视时间传递测量精度的平稳随机变量和的特殊情况，LCV时

间传递精度将随通讯链数平方根乘以单个共视测量精度而增长。

但是在分析远程钟稳定度时，可能会有其它因素如接收机质量或

短期环境，将会对测量结果产生比多重通信链更大的影响。

    美国海军研究实验室的试验用 LCV时间传递方法对GPS5

个地面监控站的时间参考频率稳定度进行了估计，观测时间为1d

和10d。估计结果频率稳定度为PP101‘的量级。试验还对这些站

的平均频率漂移与美国国防部的主钟进行了比较。监控站的时间

参考稳定度比美国国防部主钟在幅值上低一个数量级。
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7.4.4  GPS时间向移动用户传递'3]

    我们知道，普通GPS授时精度大约只有300 ns，这主要是SA

给卫星钟和星历引入了误差。所谓PSP(精密单点)原理，就是简单

地用“精密轨道与时钟”值代替卫星广播的时钟和轨道参数。欧洲

航天局采用国际GPS服务机构的数据计算了这种精密值，所达到

的精度可与DGPS相比，即7n、位置精度(la, 3D)相当于10 ns的

定时精度。其中认为TDOP是:PDOP的一半。

    PSP基本上可被认为是宽域，事后处理的DGPS，其最大优点

是可完成全球覆盖而无需参考站，它不仅能提供精密时间，而且还

给出需要的精确位置。欧洲航天局PSP数据导出的时间每天独立

地计算，并以当天GPS时间起始点为参考。最简单的办法是用一

个GPS接收机放在法国Brest,罗兰一C控制中心来观测PSP与

协调时之间的差。

    欧洲航天局的“精密轨道”文件每15 min给出ITRF(地球固

联的国际大地坐标系)中的卫星位置，它与WGS一84的重合程度

在1 m以内，这里采用9阶拉格朗日多项式对卫星轨道插值到任

意历元，由ITRF转换到WGS一84，并对相位中心到质心的偏移

进行修正。后一步是因为计算的精密轨道坐标是对卫星的质心而

言的，而伪距的测量是相对于天线相位中心的，二者之间的差对

Block I卫星是85.4 cm，对Block II卫星是95.2 cm，该偏移必须

加到观测到的伪距上。最后，卫星的坐标还要对Sagnac效应修正，

即信号由卫星到接收机传播期间与地球固联的坐标系的转动，欧

洲航天局的钟数据也修正了由于卫星轨道微小的偏心而引起的周

期性相对论效应。

    标准的DGPS伪距修正可改善位置精度，但不改善授时精

度，原因是参考站并没有精密钟。DGPS时间传递在参考站使用一

只精密钟，通常是原子标准钟，于是就可以形成真实的距离修正而
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不是简单的伪距修正。这种方法也可用于长基线和少于4颗共视
量的情形。DGPS时间传递可以实时完成，基本上像RTCM一104

文件第9类信息描述的那样，当然它也可事后处理，并且用精密轨

道数据代替广播参数时可进一步改善精度。事后处理无须数据链。

    DGPS时间传递方法与共视法类似，但不包括平均过程，而且

当用户的位置未知时也可使用，因而可用于地面或空间的移动用

户。如果两个接收机的位置都是固定的，这种方法的优越性在于，

测量可对所有卫星进行而不是只对1颗，与共视法相比，增加了测

量精度和余度。
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