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Abstract 
This article presents an autonomous orbit determination method for distributed GNSS based on 
two-step Kalman filter. Firstly, the paper gives the distributed autonomous orbit data process, and 
then builds the bidirectional pseudo-range measurement model for ISLs of GNSS navigation con-
stellation. Secondly, the single point positioning method is adopted to obtain the position and co-
variance of satellite, which are the pseudo-observations to calculate the orbit correction parame-
ters by the two-step Kalman filter. According to the problem of rank deficiency of autonomous or-
bit determination problem, the paper gets rid of the unobservable rotation of constellation by 
constraining orientation of prediction orbit, and then gives the best estimated value of the satel-
lite orbit. The simulation and analysis results illustrate the availability of the scheme. 
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摘  要 

本文提出一种基于两步Kalman滤波的GNSS分布式自主导航定轨方法。首先，给出分布式自主定轨数据

流程，建立并分析GNSS导航星座星间链路双向伪距测量模型。其次，采用单点定位法计算待估卫星位置

及其协方差，以此作为伪观测量，采用两步Kalman滤波法处理卫星计算轨道参数改正数，并进行时间

更新。另外，针对自主定轨存在的秩亏问题，利用卫星预报星历中轨道定向参数控制星座整体旋转，给

出卫星真实轨道的最佳估值。仿真结果验证了该方法的有效可行性。 
 
关键词 

星间链路，两步Kalman滤波，分布式，自主定轨 

 
 

1. 引言 

GNSS (Global Navigation Satellite System，全球卫星导航系统)作为一种重要的战略性空间资源，其应

用已经广泛渗入到国防和国民经济建设的各个领域，成为保障国家安全、促进经济和社会发展的重要基

础设施。 
星间链路技术是实现 GNSS 自主导航的一项关键技术，其主要目的是进行高精度卫星星历和钟差估

计，进而提供高精度 PNT (Positioning Navigation and Timing，定位、导航与授时)服务。星间链路自主定

轨是指导航系统在没有地面运行控制系统支持条件下，利用星间测距及星间通讯维持导航系统星历的自

主更新。目前针对 GNSS 星间链路自主定轨的研究大致有三个方面：GPS 卫星的自主定轨研究、自主定

轨秩亏问题、自主定轨的数学仿真和模拟等。 
美国最早提出卫星自主定轨的概念。1984 年 Ananda 利用 GPS (Global Positioning System，全球定位

系统)星间观测提出了卫星自主定轨的基本框架[1]。随后 Codik 对 GPS 自主导航的可行性进行了初步探

讨[2]。接下来，IBM 公司受美国空军航天部委托，对自主定轨系统算法进行了研究，至 1990 年 6 月，

基本完成了自主定轨的理论、设计和数据模拟等工作[3]。随着美国现代化武器装备依赖 GPS 的程度日益

增高，一些学者针对 GPS Block IIR [4] [5]、Block IIF [6] [7]、Block III [8] [9]卫星展开了一系列循序渐进

的研究，保证了 GPS 系统的高精度自主定轨。 
Ananda 在研究 GPS 自主定轨时提出，自主定轨是秩亏的，即由于星间测距本质是相对测量，自主定

轨存在星座整体旋转的问题[3]。刘迎春从理论上证明了星座整体旋转的不可观性使得缺少方向基准信息，

从而使法方程组系数矩阵出现秩亏[10]。截至目前，解决该问题的方法大致分为两种：一种是通过约束轨

道定向参数来控制星座整体旋转[11]-[13]；另一种是引入锚固站作为自主定轨系统的空间基准以控制星座

整体旋转，同时还能提高自主定位精度[14]-[16]。 
对于自主定轨的数学仿真和模拟，主要包括对新算法、评价指标、模拟平台等的仿真。宋小勇利用

仿真数据验证了分布式自主定轨的两步卡尔曼滤波算法和 SRIF 算法(square root information filter，均方根

信息滤波算法)，研究了分布式自主星历更新问题[17]。Eissfeller 仿真得出星间测距可以明显改善卫星轨

道的沿迹向和法向精度，当测距精度在厘米级时，卫星自主定轨精度优于 0.1 m [18]。曾旭平建立了导航
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卫星自主定轨的模拟研究平台，并提出了自适应静态逐次滤波方法，该方法能有效克服自主定轨模型误

差及方程的线性化误差[19]。 
综上所述，国内外在基于星间链路的自主定轨方面已经取得了大量有价值成果，美国 GPS 自主定轨

也已投入运行。但是，大多数研究结果多限于部分关键技术及其解决方法的研究，还没有用于工程实现

的自主定轨完整解决思路。基于此，本文系统地研究星间链路自主定轨问题。 

2. 自主定轨数据流程 

基于星间链路的自主定轨由数据通讯、数据预处理、残差生成、Kalman 滤波、星座旋转改正、星历

拟合等部分组成。数据流程如图 1 所示，各模块功能如下： 
数据通讯部分主要完成星间观测数据、卫星星历及协方差信息、卫星轨道面定向参数的交互收发等。

本文主要指星间双向伪距。 
数据预处理部分在测距帧后完成，主要完成粗差剔除、卫星观测时间归算、测距观测量误差改正及

测量硬件时延改正等。 
残差生成过程主要完成电离层改正、相对论改正、星间距理论值计算及星间测距数据与星间时间同

步数据的解耦。通过残差分析可对观测量的数据质量进行检核。残差生成过程输入量为经过星间通讯获

取的预处理后星间观测数据、上次定轨预报生成的轨道参数改正数以及由地面运控系统上载的参考轨道。

输出为观测量与理论值之差。 
Kalman 滤波主要利用观测量及其主要误差来进行测量更新，产生改进轨道参数，重新拟合生成星历

和时钟参数。 
星座整体旋转改正部分主要利用轨道改进获得的每颗卫星轨道升交点经度及轨道倾角改正数计算星

座整体旋转改正量，并用改正量对卫星轨道定向参数进行改进。 
经过上述自主定轨流程，最终生成新的广播星历和时钟信息，用于下一个观测历元。 
对于导航卫星来说，星历预报精度是系统最主要的技术指标。动力学定轨方法便于轨道预报，是导 

 

 
Figure 1. Data procedure of autonomous orbit 
determination 
图 1. 自主定轨流程图 
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航卫星自主定轨的较好选择。星间链路自主定轨首先需要构建星间测距观测方程，然后依据动力学方程

对应的变分方程计算卫星状态转移矩阵，最后采用 Kalman 滤波完成参数更新及时间更新，考虑星座整体

旋转误差改正后，生成下一个观测历元的星历和时钟信息。估计参数可为卫星状态参数或轨道根数。 

3. 算法描述 

3.1. 数学模型 

3.1.1. 星间链路双向伪距测量模型 
基于星间链路的卫星自主运行基本观测量为星间测距观测量，星间测距观测有多种方式，如星间激

光测距、星间伪距测量、星间载波相位测量及星间多普勒测量等。我们以星间伪距测量为例，建立星间

测量方程。 
考虑星间时间同步误差时，星间伪距测量方程简写如下： 

( ) ( )ij ij i j ri clyi tj clyj ion rel mulR c t c t d d d d d d dρ δ δ ε= + ⋅ − ⋅ + + + + + + + +                  (1) 

其中 ijρ 为观测时刻卫星 i 接收到卫星 j 的伪距观测量， ijR 为卫星 i 与 j 的理论星间距， itδ 、 jtδ 分别为

卫星 i 与 j 钟差， rid 为卫星 i 接收端时延， tjd 为卫星 j 发射端时延， clyid 、 clyjd 分别是由于温度变化引起

的发射及接收端噪声时延， iond 为电离层时延， reld 为相对论效应， muld 为多路径效应， ε 为测量随机误

差。 
对星间伪距观测量进行收发时延改正、双频电离层改正、相对论改正以及多路径改正后，卫星 i 与 j

的星间双向伪距测量方程可简写为： 

ij ij i j ijR c t c tρ δ δ ε= + ⋅ − ⋅ +                                   (2) 

ji ji j i jiR c t c tρ δ δ ε= + ⋅ − ⋅ +                                   (3) 

其中 ijR 、 jiR 均为卫星 i、j 的理论星间距，表达式为： 

( ) ( ) ( )2 2 2
ij ji i j i j i jR R x x y y z z= = − + − + −                            (4) 

为了消除卫星钟差对定轨的影响，采用双向伪距测量法进行消除。将式(2)和(3)相加，并用参考轨道

线性化，得到不含卫星钟差的线性观测方程： 

( ) ( )3 3

1 12
ij ji

ij m i m jmm m m
R L dr L dr

ρ ρ
ρ ε

= =

+
′= = + − +∑ ∑                        (5) 

上式中 ijR 为利用参考轨道计算的近似星间距， idr 、 jdr 分别为卫星位置相对参考轨道改正量， mL 为

星间距单位向量，其形式为 i j i j i j

ij ij ij

x x y y z z
R R R

 − − −
 
  

。 

当采用轨道根数作为估计参数时，方程(5)可写为： 

( ) ( ) ( ) ( )6 6

1 12
ij ji

ij i i j jm mm m m m
R H de H de

ρ ρ
ρ ε

= =

+
′= = + − +∑ ∑                    (6) 

其中 ( )i m
de 、 ( )j m

de 为六个轨道根数相对参考轨道改正数， ( )i m
H 、 ( )j m

H 为观测量对轨道根数偏导数，

与 mL 之间关系为： 

( ) ( )
( )T

i m
i mm

i m

r
H L

e

∂
=

∂
                                      (7) 
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其中
( )
( )T

i m

i m

r

e

∂

∂
为卫星 i 的位置矢量 ir 对轨道根数 ie 的偏导数，表达式如下： 

T
r r r r r r r

a ie α β γ
 ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂ ∂

=  ∂ ∂ ∂Ω ∂ ∂ ∂∂  
                              (8) 

上式 6 个元素的表达式[20]如下： 

3

,

,

,

r r r Ar Br
a a
r rG Cr Dr
i
r rQ a r

α

β

γ

∂ ∂
= = +

∂ ∂
∂ ∂

= = + ∂ ∂
 ∂ ∂

= =
∂Ω ∂







                                   (9) 

其中 , , , , ,A B C D G Q 为轨道根数 , ,α β Ω及参数 ,u r 的函数，详细见文献[20]。 

3.1.2. 轨道动力学模型 
考虑地球的非球形引力摄动，则卫星轨道动力学模型[20]表示如下： 

2 22

22

2 22

22

2

2

2 2

22

2

d
d
d
d
d
d

d 31 1 5
2d

d 31 1 5
2d

d 31 1 5
2d

i

i

i

i

i

i
x

i
y

i
z

i i e i
x

i i

i i e i
y

i i

i

i i e i

i i

i

i

x v
t
y v
t
z v
t

x x R zJ F
r rt r

y y R zJ F
r rt r

z z R zJ
r rt r

µ

µ

µ

=

=

=

       = − + − + ∆          
       = − + − + ∆          

 
= − + − 

 

2

izF


















        + ∆       

                        (10) 

其中， 2 2 2
i ii ir x y z= + + 表示卫星 i 的位置矢量长度， , , , , ,

i i ii i i x y zx y z v v v 表示卫星在惯性系下的位置和速

度分量， µ 为地球引力常数， 2J 为二阶带谐项系数， eR 为地球赤道半径， , ,
i i ix y zF F F∆ ∆ ∆ 表示卫星 2J 项

之外的摄动加速度，主要为模型噪声。 

3.2. 两步 Kalman 滤波法 

利用星间伪距进行分布式定轨实质上是将卫星预报轨道作为参考点，利用星间伪距进行定轨的过程。

对卫星 i 及其可视卫星 j 的星间伪距测量方程(6)变形，得到分布式星间伪距测量方程如下： 

( ) ( ) ( ) ( )6 6

1 12

ij ji

j j ij i im mm mm m
H de R H deρ ρρ ε

= =

+ ′∆ = + − = +∑ ∑                   (11) 

研究表明，用直接 Kalman 滤波算法进行自主定轨解算时，当观测量有粗差或部分卫星轨道变轨造成

观测量异常时，异常观测量不易检测分离。为此采用两步处理法。第一步，利用单点定位方法计算待估

卫星位置及其协方差；第二步，以计算的卫星位置及协方差信息作为伪观测量采用 Kalman 滤波算法处理。
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星间伪距测量方程(11)可写为： 

H Xρ ε ′∆ = ∆ +                                       (12) 

其中 ρ∆ 为观测量， X∆ 为卫星位置向量改正数，顾及观测量协方差，利用加权最小二乘原理可计算出卫

星位置改正数及协方差如下： 

( ) 1T TX H PH H P ρ
−

∆ = ∆                                   (13) 

( ) ( ) 1T 2 TE X X H PHσ
−

∆ ⋅ ∆ =                                  (14) 

其中 ( )( ) 1TP E ε ε
−

′ ′= ⋅ 为观测权矩阵，σ 为单位权中误差。 

将轨道动力学模型(10)在参考轨道附近线性化，并将高阶项误差用随机过程噪声表示，可得到线性化

状态转移方程： 

1,i i i iq q ω+∆ = Φ ∆ + Γ                                      (15) 

其中 1,i i+Φ 为扩增状态转移矩阵，定义为： 

1, 1,
1, 0

i i i i
i i

H
I

+ +
+

Φ 
Φ =  

 
                                    (16) 

其中Φ 为状态转移矩阵，初值为单位矩阵；H 为卫星状态参数对动力学参数偏导数，初值为零；ω 为动

力学噪声向量， ( ) ( )T0,E Q Eω ωω= = ； Γ为噪声系数矩阵； I 为单位矩阵。 

将卫星位置改正数及协方差作为伪观测量，根据最小方差原理，可得到 Kalman 滤波解算公式如下： 

1,k k k kq q+∆ = Φ ∆                                       (17) 

T T
1 1, 1,k k k k k k kP QP + + += Φ Φ + Γ Γ                                  (18) 

( )1k k k k k kq q K y H q+∆ = ∆ + − ∆                                 (19) 

( )1 1k k k kP I K H P+ += −                                     (20) 

( ) 1T T
1 1k k k k k k kP PK H H H R

−

+ += +                                 (21) 

采用 Kalman 滤波算法可逐卫星计算轨道参数改正数并进行时间更新。 

3.3. 星座整体旋转改正 

独立采用星间测距作为定轨观测量时，由于星间测距本质上是相对测量，自主定轨是秩亏的。直观

理解为：如果将导航系统整体旋转任意角度并不改变导航系统性能。因此基于星间测距的自主定轨需要

约束星座整体旋转。本文针对自主定轨存在的秩亏问题，利用卫星预报星历中轨道定向参数(预报轨道的

升交点经度和轨道倾角)约束星座整体旋转，给出卫星真实轨道的最佳估值。具体方法为：首先，估计卫

星的六个轨道根数；然后，约束轨道倾角和升交点经度。 
假设在某一历元，星间伪距测量能够确定 n 个卫星的定向参数 , ,i ωΩ 的改正数 V，其中 V 为 3 n× 向

量。由于星间伪距测量是相对量，对星座整体旋转无影响，因此将星座分别沿 x，y，z 坐标轴旋转 , ,x y zθ θ θ 。

按照文献[17]推导的坐标系整体旋转与轨道面定向参数间的微分关系，轨道定向参数的改正数即为

( )V Mθ−


，其中 M 为 n 个 3 3× 矩阵，θ


三分量为 ( )x y zθ θ θ 。为保证 V 接近真值，θ


需要选择合理。

文献[17]研究得出，卫星预报计算的 i、Ω与真值之间的误差可控，因此θ


应满足： 

0V Mθ− =


                                        (22) 
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根据最小二乘理论，可计算得出： 

( ) 1T TM WM M WVθ
−

=


                                   (23) 

其中W 为先验权阵，Menn [11]从控制参考轨道初始误差传播方面考虑，建议W 按照卫星上载的参考轨

道误差取值。利用上式θ


可计算出新卫星轨道定向参数改正数 ( )V Mθ−


。其对应的约束方程为： 
T 0M WV =                                         (24) 

当仅需要约束轨道面定向参数 i、Ω时，可将权阵 W 中此分量对应值设为 1，其余设为 0。 

4. 算法仿真 

根据国际卫星导航服务组织公开的真实 GPS 系统星历，对本文设计的自主定轨方法进行仿真验证。

利用用户伪距误差(URE) [1]分析在自主定轨 180 天的精度，它近似表示为： 

( )2 2 21URE
49

R T N= + +                                  (25) 

式(25)中，R 表示卫星的径向误差，T 表示卫星的切向误差，N 表示卫星的法向误差。 
考虑卫星全部状态量均参与滤波和定向参数 i、Ω不参与滤波两种情况进行仿真。 

4.1. 状态量均参与滤波时的定轨结果 

仿真条件设定为星座中卫星全部状态量均参与滤波，即所有卫星的轨道根数均参与滤波，仿真结果

如图 2~图 5 所示。 
由图 2~图 5 可以看出，在 180 天的定轨弧段内，径向误差始终保持较高的精度，基本上保持在 0.4m

范围内，而法向、切向误差随时间增长较快，相应 URE 小于 3.5 m。 
为了更清晰地反映定轨精度，对卫星 PRN30 自主定轨结果的 URE 进行了统计，URE 均方误差为

0.7028 m，最大偏差为 3.0852 m，平均偏差为 1.4752 m。 

4.2. 约束定向参数时的定轨结果 

通过约束 PRN30 的定向参数i、Ω来进行仿真实验，即：定向参数 i、Ω 不参与滤波，估计值直接引

用轨道预报的先验值，其它仿真条件同状态量均参与滤波时完全一致，仿真结果如图 6~图 9 所示。 
通过对比图 2~图 5 和图 6~图 9，可以看出，定向参数 i、Ω被约束后，径向误差保持在 0.6 左右，法向

误差由 15 m 降至 10 m，切向误差由 25 m 降至 20 m，用户伪距误差由 3.5 m 降至 3 m。说明定向参数约束 
 

 
Figure 2. Radial error 
图 2. 径向误差 
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Figure 3. Normal error 
图 3. 法向误差 

 

 
Figure 4. Tangential error 
图 4. 切向误差 

 

 
Figure 5. User ranging error 
图 5. 用户伪距误差 

 
后，定轨精度变高。 

另外，我们统计了两种情况下 PRN30 的 URE 结果，如表 1 所示。 
由表 1 可以看出，与状态量均参与滤波时相比，约束定向参数 i、Ω后，卫星 PRN30 的定轨精度有 
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Figure 6. Radial error 
图 6. 径向误差 

 

 
Figure 7. Normal error 
图 7. 法向误差 

 

 
Figure 8. Tangential error 
图 8. 切向误差 

 
所提高，URE 均方误差提高了 0.0682 m，最大偏差提高了 0.2095 m，平均偏差提高了 0.1558 m。进一步

说明利用预报定向参数 i、Ω对轨道计算结果进行约束可以控制星座整体旋转，从而验证了本文所提算法

的有效性。 
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Figure 9. User ranging error 
图 9. 用户伪距误差 

 
Table 1. URE of all orbital elements in filtering compared with URE of constraint orientation parameters i, Ω 
表 1. 状态量均参与滤波时与约束定向参数 i，Ω时的 URE 比较结果 

仿真情况 
技术指标 URE (m) 

均方误差 最大偏差 平均偏差 

均参与滤波时 0.7028 3.0852 1.4752 

约束 i、Ω时 0.6346 2.8757 1.3194 

两种结果之差 0.0682 0.2095 0.1558 

5. 结论 

本文系统地研究了 GNSS 星间链路自主定轨问题，给出自主定轨数据流程，根据星间伪距测量模型

设计一种两步 Kalman 滤波法，探讨星座整体旋转限制条件，并通过仿真验证了本文设计的自主定轨方法

的有效可行性。 
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