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I 

摘要 

在过去的二十年中，全球卫星导航系统(Global Navigation Satellite System, 

GNSS)发展迅速。从目前已处于全运行状态的 GPS 和 GLONASS 星座开始，共

有 5个新的全球和区域导航系统正在提供或准备提供导航和授时服务。其中，中

国的 BeiDou 卫星导航系统(BeiDou Navigation Satellite System, BDS)和欧洲的

Galileo 卫星导航系统发展最快，目前已具备初步服务功能。随着导航卫星高精

度实时轨道和钟差产品的不断发展，其在实时高精度应用中的地位越来越明显，

而多系统 GNSS联合使用可较大幅度地提升其稳定性和可靠性。因此，对于新一

代的卫星导航系统 BDS和 Galileo卫星而言，实时高精度卫星轨道和钟差产品的

需求较为迫切。 

本文首先基于自行编制的 Multi-GNSS 精密定轨软件，采用 60 个全球监测

站数据，研究 GPS、Galileo和 BDS卫星实时预报轨道，重点分析地影期间各卫

星预报轨道精度，提出改善方法；其次，利用相同的监测站数据，研究基于均方

根滤波的实时估计轨道，解决实时估计中的数据预处理、模糊度固定及轨道机动

和姿态转变等问题，比较分析两类实时轨道产品在精度上的差异。最后，基于两

类实时轨道产品，计算实时钟差产品，并采用第三方独立软件，分析两套实时产

品在实时动态精密单点定位中的应用。主要研究内容和成果包括： 

(1) 研制Multi-GNSS事后精密定轨软件，采用全球均匀分布的 60个测站一

个月的观测数据，测试Multi-GNSS事后精密定轨精度。完全光照中的 GPS、BDS

和 Galileo卫星三维轨道内符合精度分别为 6.1cm、17.9cm和 15.5cm；地影中的

GPS 和 BDS 卫星三维轨道内符合精度分别为 14.0cm和 86.8cm。针对地影中卫

星轨道精度较差的情况，对所有卫星在 Along、Cross和 Radial方向加入速度变

化参数，结果表明，地影中的 GPS和 BDS卫星内符合精度分别上升至 5.2cm和

19.2cm，与完全光照中的卫星一致。将 ECOM2 光压模型应用于 BDS 卫星，测

试其轨道内符合精度。结果表明，与 ECOM光压模型相比，完全光照中的 BDS

卫星三维内符合精度提升 12.5%，且 Radial方向提升量最为明显；日蚀中的 BDS

卫星内符合精度下降 52.3%，同样 Radial方向最为明显。 

(2) 基于MGEX精密轨道，研究已知轨道弧长对预报轨道精度的影响。对于

GPS、Galileo和 BDS卫星而言，采用 42h已知轨道弧长预报轨道精度最佳。研

究地影期间采用 Adams-Mouldon 方法积分三天弧段引入的积分误差最大值可达

80cm，平均值约为 24cm，且主要集中在沿轨方向。提出采用探测地影半影边界，

灵活改变积分步长的方法，将一次积分限定在完全光照中、完全半影中和全影中，
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积分三天弧段误差平均值下降至 6cm 以内。基于事后处理结果，选择 42h 已知

轨道弧长，积分采用可变步长的方法，预报 6小时实时轨道，并与精密轨道产品

比较。完全光照中的 GPS卫星在 Along、Cross和 Radial方向的轨道精度分别为

10.7cm、5.0cm和 3.1cm；完全光照中的 BDS 卫星在 Along、Cross和 Radial方

向的轨道精度分别为 24.0cm、15.2cm 和 5.7cm；完全光照中的 Galileo 卫星在

Along、Cross和 Radial方向的轨道精度分别为 37.3cm、22.4cm和 10.0cm；处于

地影中的GPS卫星在Along、Cross和Radial方向的轨道精度分别为17.7cm、5.4cm

和 4.0cm；处于地影中的BDS卫星预报轨道三个方向精度分别为 161.6cm、42.3cm

和 30.1cm。结果表明，预报轨道精度随预报弧长下降，且对于地影中的卫星更

为明显。 

(3) 研究基于均方根滤波的实时轨道估计方法，针对不同需求设计可满足任

意窗口的实时轨道滤波器；基于模拟观测数据计算得出不同滤波窗口长度在经历

12h后将收敛至相同结果，进一步将收敛后的轨道与最小二乘解算轨道比较，差

值几乎为零，验证了不同窗口长度之间及滤波估计与最小二乘估计之间的一致性。

研究单历元实时模糊度固定方法，模糊度固定需要对协方差矩阵进行更新变换，

但均方根实时滤波传递的信息矩阵为上三角均方根矩阵，在模糊度固定后需要对

矩阵进行上三角分解，耗时较大。本文研究单历元实时固定模糊度的方法，不传

递固定后的协方差信息，结果表明，GPS卫星实时轨道模糊度固定解较浮点解精

度提升最明显，Along、Cross和 Radial方向分别为 17.4%、7.8%和 1.3%。BDS

和 Galileo 卫星实时轨道模糊度固定解与浮点解精度相当。在卫星运动中，当卫

星发生机动调整和姿态转变时，协方差信息和状态转移矩阵将偏离其真实值，导

致结果发散。本文基于一个月的 BDS 观测数据，测试机动及姿态转变对轨道结

果的影响。结果表明，BDS 卫星姿态转变将在一定范围内影响轨道精度，但卫

星机动将导致滤波结果迅速发散。针对这种情况，研究将光压参数设置为与过程

噪声相关的参数，通过分析一个月的最小二乘结果，将正常情况下卫星太阳光压

参数过程噪声设置为 710− 、姿态转变时设置为 510− 、机动时设置为 310− 。结果表

明，当卫星经历机动和姿态变化时，所有 BDS 卫星伪距残差保持稳定，仅在机

动发生时间段内存在一定的变化。 

(4)  为了说明实时滤波轨道的优势，采用与预报轨道相同的测站数据和时间

范围，分析各类卫星实时滤波轨道精度。完全光照中的 GPS卫星在 Along、Cross

和 Radial方向的轨道精度分别为 8.5cm、5.1cm和 3.3cm；完全光照中的 BeiDou

卫星预报轨道三个方向精度分别为 24.0cm、13.2cm 和 5.5cm；完全光照中的

Galileo卫星预报轨道三个方向精度分别为 22.1cm、17.3cm和 10.4cm；处于地影

中的 GPS 卫星在 Along、Cross 和 Radial 方向的轨道精度分别为 7.5cm、4.4cm
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和 3.7cm；处于地影中的 BDS卫星预报轨道三个方向精度分别为 74.5cm、20.5cm

和 29.9cm。将所有卫星实时滤波轨道与 6h实时预报轨道比较，实时滤波轨道在

Along方向精度提升量明显，完全光照中的 GPS卫星、地影中的 GPS卫星、完

全光照中的 BDS卫星、地影中的 BeiDou卫星和完全光照中的 Galileo卫星轨道

精度提升量分别为 20.6%、57.6%、0.1%、53.9%和 40.8%；Cross和 Radial方向

完全光照中的卫星精度提升量不明显，但对于地影中的卫星而言，实时滤波解精

度较预报轨道精度仍存在一定的提高。 

(5) 分别研究基于两种实时轨道的实时钟差产品精度。对于完全光照中的

GPS、BDS和Galileo卫星，基于预报轨道计算得出的卫星钟差RMS分别为 0.55ns、

2.26ns和 0.90ns，STD分别为 0.43ns、0.54ns和 0.63ns；基于滤波估计轨道计算

得出的 GPS、BDS和 Galileo 卫星的 RMS 为 0.34ns、2.11ns和 0.78ns，STD为

0.17ns、0.37ns和 0.51ns。对于处于地影中的卫星，基于预报轨道计算得出的 GPS

和 BeiDou卫星 RMS为 0.76ns和 3.86ns，STD为 0.59ns和 1.95ns；基于滤波估

计轨道计算得出的 GPS和 BDS卫星的 RMS为 0.47ns和 3.03ns，STD为 0.28ns

和 0.82ns。对于所有卫星而言，基于实时滤波估计的卫星钟差精度优于基于预报

轨道产品的卫星钟差精度。将本文解算得出的两类实时产品以及 CODE 中心精

密产品应用于实时动态精密单点定位中，测试其效果。为了避免软件自身的自洽

性，采用第三方独立软件进行测试。首先，研究 GPS及 GPS与 BeiDou和 Galileo

卫 星 联 合 使 用 在 实 时 动 态 精 密 单 点 定 位 中 的 精 度 ， 结 果 表 明

GPS+BeiDou+Galileo组合精度最优，其余依次为 GPS+BeiDou、GPS+Galileo和

GPS。其次，研究两种实时产品和精密产品在实时动态精密单点定位中的精度，

结果表明，基于实时估计产品的实时动态 PPP 精度优于基于预报产品的定位精

度，N、E、U 方向精度为 3.0cm、3.1cm、8.7cm，与基于 CODE 精密产品的实

时动态精密单点定位精度相当。 

关键词：Multi-GNSS，实时定轨，实时钟差，实时模糊度固定，均方根滤波，

姿态变化 
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Abstract 

Over the past two decades, Global Navigation Satellite System(GNSS) has 

experienced a dramatic development. Starting from two full operation 

constellations(GPS and GLONASS), a set of five global or regional navigation 

satellite systems are offering, or at least preparing positioning and timing service. 

BDS(BeiDou Navigation Satellite System) in China and Galileo in Europe emerged 

an outstanding stage in the past decade, which are now offering us an initial service. 

So, right now there are four main constellations coexisted in the space. Along with the 

development of GPS real-time product, the status of navigation satellite in real-time 

applications is becoming more and more important, and as known to most of us 

Multi-GNSS can indeed offer numerous advantages over stand-alone GPS navigation. 

So, there is an urgent requirement of precise real-time product for the new emerging 

constellations, Galileo and BDS.  

First, this contribution expanded the predicted product to BDS and Galileo 

based on the precise orbit determination software that implemented by myself. 

Analyze specially the accuracy of eclipsing satellites, and put forward an enhanced 

integration method. Second, develop real-time orbit determination software using 

square root information filter. Key points like real-time preprocessing, real-time 

ambiguity resolution, maneuver and attitude turns are solved with recommended 

methods. Two kinds of real-time orbits are compared in different case. Finally, 

real-time satellite clocks are estimated based on two different real-time orbits, and 

then we do real-time kinematic Precise Point Positioning by using a third independent 

software to evaluate the quality of two real-time products. The main result and content 

includes: 

(1) Develop Multi-GNSS orbit determination software, test the result using 60 

stations all over the world, which includes 45 Galileo sites and 36 BDS sites. 3D inner 

accuracy of full sunlight GPS, BDS and Galileo satellite is 6.1cm, 17.9cm and 15.5cm 

respectively. 3D inner accuracy of eclipsing GPS and BDS satellite is 14.0cm and 

86.8cm respectively. In order to improve the accuracy of eclipsing satellite, we add 

three velocity change parameters in Along, Cross and Radial direction, and test the 

affection. The result shows that 3D inner accuracy of eclipsing GPS and BDS satellite 

improves to 5.2cm and 19.2cm respectively, which is at the same level as full sunlight 
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satellite. ECOM2 solar radiation model is tested for BDS satellite. The result shows 

that by comparing with ECOM model, 3D inner accuracy of full sunlight satellite 

improves 12.5%, which is mostly in radial direction, while 3D inner accuracy of 

eclipsing satellite drops 52.3%. 

(2) Length of orbit arc is proved to be important to the predicted orbits. We use 

MGEX orbit as pseudo-observation, test the precision of predicted orbit by using 

different orbit arcs. It is proved that arc length of 42 hours shows the best accuracy for 

GPS, BDS and Galileo satellite. The maximum Integration error introduced by 

Adams-Mouldon method in eclipsing satellite after 3 days could be 80cm, the average 

value is 24cm, which mostly lies in along direction. We recommend an improved 

integration method that detects the shadow boundary, changes the step size flexibly, 

and mitigates the integration errors as much as possible. The result indicates that 

integration errors drop to no more than 6cm afterwards. After the post processing of 

orbit, we predict the trajectory for 6 hours using an arc length of 42 hours and the 

enhanced integration method. Accuracy in along, cross and radial is 10.7cm, 5.0cm 

and 3.1cm for full sunlight GPS satellite, 24.0cm, 15.2cm and 5.7cm for full sunlight 

BDS satellite, and 37.3cm、22.4cm and 10.0cm for full sunlight Galileo satellite. 

When satellites are in shadow, precision of GPS is 17.7cm, 5.4cm and 4.0cm, 

precision of BDS is 161.6cm, 42.3cm and 30.1cm. So, accuracy of predicted orbit will 

decrease along with the arc length especially for eclipsing satellites. 

(3) In order to avoid the precision decrease in predicted orbit, we develop an 

extended square-root-information filter, in which we integrate all the functions into an 

unified program. Before turning to real data, we test that filter with different batch 

size can achieve the same result after convergence, and the filter processing is 

theoretically the same as least square method. Ambiguity resolution needs to update 

the covariance matrix, but the information matrix passed by square root information 

filter is a triangular matrix, which means that the covariance matrix has to be 

decomposed. However, the decomposition of a huge matrix takes a lot of time. We 

develop an epoch-wise ambiguity resolution method and the result shows that 

ambiguity fixed solution improves the orbit of 17.4% in along, 7.8% in cross and 1.3% 

in radial for GPS satellite. The ambiguity fixed solution of BDS and Galileo satellite 

stays almost the same as float solution.Satellite maneuver and attitude turn will lead 

the predicted information deviate the true situation, which will cause divergence in 

the filter. We use one month measurements of BDS satellite to test the affection of 
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maneuver and attitude turn to the final orbit. The result indicates that attitude turn will 

slightly damage the result in a while, but maneuver will destroy the whole filter. Aims 

at that, we take the solar radiation pressure parameters(SRP) as processing noise, 

which have a processing noise of 710− for normal situation, 510− for attitude turn and 
310− for maneuver. The result tells us all satellites achieve a good result except during 

the maneuver period. 

(4)  Put square root information filter into real-time estimation, orbit precision 

in along, corss and radial is 8.5cm, 5.1cm and 3.3cm for GPS full sunlight, and 

24.0cm, 13.2cm and 5.5cm for BDS full sunlight, and 22.1cm, 17.3cm and 10.4cm for 

Galileo full sunlight. For eclipsing satellites, orbit precision in along, corss and radial 

is 7.5cm, 4.4cm and 3.7cm for GPS, and 74.5cm, 20.5cm and 29.9cm for BDS 

satellite. Compare real-time estimated orbit and predicted orbit. Real-time estimated 

orbit shows an obvious improvement in along direction, which is 20.6%、57.6%、0.1%、

53.9% and 40.8% for full sunlight GPS, eclipsing GPS, full sunlight BDS, eclipsing 

BDS and full sunlight Galileo respectively. Improvement in cross and radial direction 

is small but for the eclipsing satellite, the improvement still exists. 

(5) Study the precision of two real-time satellite clocks. RMS of clocks based on 

predicted orbit for full sunlight GPS, BDS and Galileo satellites is 0.55ns, 2.26ns and 

0.90ns, STD is 0.43ns, 0.54ns and 0.63ns. RMS of clocks based on estimated orbit for 

full sunlight GPS, BDS and Galileo satellites is 0.34ns, 2.11ns and 0.78ns, STD is 

0.43ns, 0.54ns and 0.63ns. RMS of clocks based on predicted orbit for eclipsing GPS 

and BDS satellites is 0.76ns, 3.86ns, STD is 0.59ns, 1.95ns. RMS of clocks based on 

estimated orbit for eclipsing GPS and BDS satellites is 0.47ns, 3.03ns, STD is 0.28ns, 

0.82ns. So, real-time precision of real-time clock based on estimated orbit is better 

than that based on predicted orbit.Study GPS and the combination of GPS, BDS and 

Galileo in real-time kinematic Precise Point Positioning. The result shows that 

GPS+BDS+Galileo perform the best accuracy, and then is GPS+BDS, GPS+Galileo 

and GPS. Real-time kinematic Precise Point Positioning by using the estimated 

real-time product in this thesis can almost achieve the same accuracy with that by 

using CODE precise product, which has an accuracy of 3.0cm, 3.1cm and 8.7cm in 

north, east and up. 

Key words: Multi-GNSS, Real-time orbit determination, Real-time clock, Real-time 

Ambiguity resolution, Square root information filter, Attitude turn 
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第1章 绪论 

1.1 GNSS概述 

GNSS是建立在距离地球表面高度约 20000km处的星座。除了目前已全网运

行的 GPS(Global Positioning System)和 GLONASS外，由欧盟建立的 Galileo系统

和中国研制的 BDS 卫星导航系统已具备初步服务功能。为了增强实时基本导航

的精度，一些国家研究了星基增强系统(Satellite Based Augmentation System, 

SBAS)，如美国的WAAS、欧洲的 EGNOS和日本的MSAS等。此外，为了增加

区域范围内卫星可见个数及优化几何构型，一些地区建立了区域卫星导航系统

(Regional Navigation Satellite System, RNSS)，如印度的 IRNSS和日本的QZSS等。

本节主要介绍 GPS、Galileo和 BDS卫星的发展历程、信号结构、姿态和未来发

展。 

1.1.1 GPS卫星导航系统 

(1) GPS卫星发展历程 

GPS卫星导航系统是由美国政府开发研制，1978年 2月 22日成功发射第一

颗 Block I 卫星，随后历经 15年时间于 1993年 12月完成 24颗卫星发射，并于

1995年 6月宣布实现全系统运行(http://www.gps.gov)。GPS系统最初服务于军事

应用，其民用信号加入了人为干扰(SA)，使得导航精度受限于 100m左右。在 20

世纪 90年代后期，随着 GPS系统在民用和商用中的地位逐步提升，且出现其它

GNSS 系统与之竞争，美国政府于 2000年 5 月决定关闭 SA干扰，这使得 GPS

定位精度提升 10倍左右。 

GPS星座分布在 6个轨道平面内(如图 1.1所示)，每个平面至少 4颗卫星，

轨道倾角 o55 ，距地面高度约 20200km，卫星运行速度约为 s/km.93 ，轨道运行

周期约为 11小时 58分 ( Lechner,2000)。GPS轨道周期与地球自转周期存在较强

的重合性，这使得卫星轨道容易受地球引力共振影响，通常每颗星每一年左右需

要通过地面控制部分调整其轨道位置(Massatt P，1998)。 
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图 1.1 GPS星座(http://www.gps.gov) 

Figure 1.1 GPS constellation(http://www.gps.gov) 

表 1.1 GPS星座状态 

Table 1.1 Statue of GPS constellation 

Orbit plane SVN PRN Block type 

A 65,52,64,48 24,31,30,7 IIF,IIR-M,IIF,IIR-M 

B 56,62,44,58,71,51 16,25,28,12,26,20 IIR,IIF,IIR,IIR-M,IIF,IIR 

C 57,66,72,53,59 29,27,8,17,19 IIR-M,IIF,IIF,IIR-M,IIR 

D 61,63,45,67,46 2,1,21,6,11 IIR,IIF,IIR,IIF,IIR 

E 69,47,50,54,73 3,22,5,18,10 IIF,IIR,IIR-M,IIR,IIF 

F 41,55,68,60,70,43 14,15,9,23,32,13 IIR,IIR-M,IIF,IIR,IIF,IIR 

GPS星座发展至今历经五代，Block I 卫星于 1978年至 1985年间共发射 11

颗(ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsb1.txt)，重约 845kg，平均设计寿命 4.5年，

可在与地面控制站无联系的情况下维持 3至 4天的定位功能。Block II 和 IIA卫

星从 1989年开始发射，总共 28颗(ftp://tycho.usno.navy.mil/pub/gps/gpsb2.txt)，重

约 1500kg，平均设计寿命 7.5年。Block IIA卫星具备双向通信功能，可实时保

持与地面控制站通信，即使与地面控制站失去联系仍可维持 180 天的定位服务

(Green，1989)。Block IIR卫星于 1997年开始发射，用于替代 Block II卫星，共

20颗，重约 2000kg，平均设计寿命 10年，Block IIR卫星具备卫星自主导航功

能，在与地面控制站失去联系不超过半年时，其广播星历轨道精度可维持不变

(Rajian，2001)。Block IIR-M卫星于 2005年 9月 26日开始发射第一颗卫星，共

8颗，加载新的军用信号和更强的 L2C信号(Maine，2003)。Block IIF卫星于 2010

年 5月 28日开始发射，平均设计寿命 12年，加载新的民用频率 L5，卫星上安
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置惯导系统。目前，共有 32颗 GPS在轨，其中 Block IIR卫星 12颗，Block IIR-M

卫星 7颗，Block IIF卫星 12颗。除了卫星替换和轨道机动调整外，通常情况下

将有至少 30 颗 GPS 卫星提供服务。2016 年 4 月 GPS 星座状态如表 1.1 所示

(http://www.navcen.uscg.gov)。 

(2) GPS卫星信号结构 

GPS最早的三类信号调制在 L1频率上，包括 C/A码观测值，P码观测值和

Y码观测值。C/A码观测值服务于民用，P码观测值服务于军用，当启用 SA干

扰时使用 Y码观测值代替 P码观测值。随着 Block IIR-M卫星的成功发射，GPS

卫星开始加载两种新信号：民用信号 L2C和新的军用信号M。之后M码被同时

加载在 L1 和 L2 频率上，其抗干扰性优于 P/Y 码观测值(Barker，2006)。除 L1

和 L2频率外，Block IIF卫星搭载第三频率民用观测值 L5，具有信号更强、带宽

更长、设计更优等特点。L1C 为第四民用信号观测值，其目的是建立起 GPS 与

其它 GNSS系统之间的联系，目前欧洲的 Galileo、日本的 QZSS以及中国的 BDS

卫星导航系统都采用 L1C或与之类似的信号。各类观测值信息如表 1.2所示。 

表 1.2 GPS信号结构 

Table 1.2 GPS signal structure 

Frequency band Service name Frequency 

L1 C/A, P(Y) Code, M Code, L1C 1575.42MHz 

L2 L2CM, L2CL, P(Y) Code, M Code 1227.60MHz 

L5 L5I, L5Q 1176.45MHz 

(3) GPS卫星姿态 

导航卫星姿态是精密定位和定轨中的重要信息。首先，在精密定轨中，卫星

姿态用来正确描述卫星太阳光压模型(Beutler，1994；Rodriguez-Solana，2012)；

其次，在导航卫星观测数据处理中，卫星姿态用来正确改正相位观测值 wind-up

影响(Wu，1993)和天线相位中心相对于质量中心的偏差(Schmid，2005)。 

GPS卫星姿态控制遵循两个基本条件：卫星天线始终指向地球和太阳能板始

终垂直于太阳方向，如图 1.2所示(Dilssner，2011)。为了维持这一要求，GPS卫

星上安装了太阳传感器，根据实时返回的太阳光照数据，以天线指向地球方向为

轴，按照一定的速率(yaw rate)不停的旋转(yaw)，称为 yaw-steering 姿态模型

(Kouba，2009；Marquis，2014；Dilssner，2010)。Yaw-steering姿态模型通过 Nominal 

yaw 角Ψ描述。 

)sin,tan(ATAN µβ−=Ψ 2                   (1.1) 

式中 β 为地球至太阳方向相对于卫星轨道平面的夹角，µ为卫星在轨道平面

内相对于Midnight点的夹角，当卫星处于Midnight点时 o0=µ ，当卫星处于 Noon
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点时 o180=µ ，如图 1.3所示(Montenbruck，2015)。可以看出，当 β 角符号发生

变化或卫星处于 Midnight 和 Noon 点附近时， Ψ角将产生 o180 的不连续 

(Bar-Sever，1996)。 

 

图 1.2 GPS卫星姿态维持(Dilssner，2011) 

Figure 1.2 maintenance of GPS satellite attitude(Dilssner，2011) 

 
图 1.3 卫星-太阳-地球位置(Montenbruck，2015) 

Figure1.3 Satellite-Sun-Earth position(Montenbruck，2015) 

卫星姿态变化由两种情况引起：一是当卫星至地球方向向量和卫星至太阳方

向向量平行或卫星处于Midnight和 Noon点时，Nominal yaw-angle将会产生 o180

的跳变，远超过硬件最大旋转速率；二是当卫星处于日蚀中时，卫星旋转速率将

发生变化。对于 GPS Block IIA卫星而言，当进入地球阴影时，太阳传感器无法

控制卫星旋转姿态，卫星以其硬件允许最大速率旋转(约 s/.. o130100 − )，当卫星

走出地影后，需要约 30分钟的时间恢复至正常姿态(Kouba J，2009)。为此，从

1995年 11月开始，GPS控制中心在所有 IIA卫星中加入同样的旋转偏差 o50.+ ， 

(Bar-Sever，1996)提出了针对 IIA卫星的姿态估计模型，可较好地保证卫星在日

蚀中的使用，但对于走出地影后的 30分钟内数据，Bar-Sever仍建议删除。目前，
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Block IIA卫星已全部停止服务，无需考虑其影响。对于GPS Block IIR卫星而言，

当进入地影区域时采用固定的旋转速率( s/. o200 )，仍可维持 Yaw-steering姿态，

仅当卫星处于“Midnight”时发生机动(Fliegel，1996)。对于 GPS Block IIF卫星

而言，当 β 角大于 o8 时，处于地影中的 IIF卫星与 IIR卫星一致；当 β 角小于 o8

时，IIF卫星在地影期间保持固定的旋转速率 s/. o060 ，在走出地影后同样需要一

段时间恢复正常姿态，时长约为 5分钟(Dilssner F，2011)。地影期间 GPS卫星姿

态控制如表 1.3所示(Rahman，2011；Dilssner F，2011)。 

表 1.3地影期间 GPS卫星姿态控制 

Table 1.3 GPS satellite attitude control during eclipse season 

 GPS IIA GPS IIR GPS IIF 

Noon turn o180=µ  
o94.<β  

o42.<β  
o54.<β  

Midnight turn o0=µ  
o513.<β  

o513.<β  
o513.<β  

Shadow maneuver All All All 

Post shadow recovery 30 minutes after exit - 5 minutes after exit 

从表中可以看出，在 o180=µ 时，不同 GPS卫星根据其 β 角值需考虑“Noon 

turn”影响；在 o0=µ 时，所有 o513.<β 的 GPS卫星，需考虑“Midnight turn”

影响；所有卫星在进入地影后，yaw 速率发生变化；在走出地影区域后，IIA和

IIF卫星需要一段时间恢复至正常姿态。IGS在其网站上(http://acc.igs.org)发布了

日蚀期间 GPS 卫星 yaw-angle计算的 Fortran子程序 eclips.f，并在 2014年 1月

进行最近一次更新。 

(4) GPS卫星发展 

未来 GPS的发展主要包括发射新一代卫星和优化地面控制部分。GPS Block 

III 卫星将提供功率更强大的信号，确保信号的可靠和完整，从而提供更为精确

的定位和授时服务。第一颗 Block III 卫星计划将于 2016 年发射

(http://gpsworld.com)。新一代地面控制部分(OCX)在兼容旧系统对 Block IIR卫星

处理策略的基础上，针对新一代 Block IIF和 III卫星设定新的命令，提供更为精

确可靠的定位授时服务(http://www.insidegnss.com)。 

1.1.2 Galileo卫星导航系统 

(1) Galileo发展历程 

20世纪 90年代欧盟开始建立自己的卫星导航系统 Galileo，其最初目的是服

务于民用，最终目标是实现 30颗卫星全网运行。与 GPS星座不同，Galileo星座

分布在 3个轨道平面内，轨道倾角 o55 ，每个轨道平面内包括 8颗均匀分布卫星，

相邻两颗卫星相对于地球中心夹角为 o45 ，同时每个轨道平面内包括 2颗备用卫
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星。Galileo卫星轨道运行周期约为 14小时 5分，距地面高度为 23222km，其优

点为可避免地球引力共振的影响，卫星轨道测试完毕后，在使用寿命时间内无需

通过地面控制站进行机动调整，且高轨道有利于增加卫星可视性(Montenbruck，

2014)。Galileo卫星星座如图 1.4所示。 

 

图 1.4 Galileo星座(http://www.navipedia.net) 

Figure1.4 Galileo constellation(http://www.navipedia.net) 

Galileo 卫星系统发展经历三个主要阶段：在轨有效性测试 (In-Oribit 

Validation, IOV)阶段，初步运行能力(Initial Operation Capability, IOC)阶段和全运

行能力(Full Operation Capability, FOC)阶段。IOV阶段包括两颗实验卫星GIOVE-A

和 GIOVE-B，分别发射于 2005年 12月和 2008年 4月，用来测试地球中轨卫星

(Medium-Earth Orbit, MEO)运行环境、观测值频率及卫星自带的原子钟性能等，

已于 2012年 7月停止使用。IOC阶段从 2011年 10月 21日至 2012年 4月完成

了 4颗全运行卫星发射，主要任务为测试地面控制部分和空间部分，预计将发射

另外 14 颗卫星组成 18 颗卫星的初运行状态(http://europa.eu)。FOC 阶段拟实现

共 30颗卫星组网运行，地面控制中心位于欧洲，地面监测站全球均匀分布。目

前 Galileo卫星在轨情况如表 1.4所示。 

表 1.4 Galileo星座状态 

Table 1.4 statue of Galileo constellation 

Name SVN PRN 

IOV-1, IOV-2, IOV-3, IOV-4 E101, E102, E103, E104 E11, E12, E19, E20 

FOC-1, FOC-2, FOC-3, FOC-4 

FOC-5, FOC-6, FOC-8, FOC-9 

E201, E202, E203, E204 

E205, E206, E208, E209 

E18, E14, E26, E22 

E24, E30, E08, E09 

图 1.5为 2013年 1月 1日至 2016年 4月 10日期间各 Galileo卫星发射信号

情况。 
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图 1.5 Galileo卫星信号发射情况(http://mgex.igs.org) 

Figure 1.5 Condition of Galileo signal transmission(http://mgex.igs.org) 

(2) Galileo信号结构 

Galileo卫星信号通过四个频率传播，分别为 E1、E5a、E5b和 E6。其中 E1

和 E5a与 GPS的 L1和 L5频率相同，E6为商用频率(Galileo ICD，2008)。Galileo

信号和频率信息如表 1.5所示。 

表 1.5 Galileo信号结构 

Table 1.5 Galileo signal structure 

Frequency band Service name Frequency 

E1 E1 OS, PRS 1575.42MHz 

E5a E5a data, E5a pilot 1176.45MHz 

E5b E5b data, E5b pilot 1207.140MHz 

E5(E5a+E5b) E5a data, E5a pilot, E5b data, E5b pilot 1191.795MHz 

E6 E6 CS data, E6 CS pilot, E6PRS 1278.75MHz 

(3) Galileo卫星姿态和发展 

Galileo 卫星在完全光照中采用与 GPS 卫星一致的 yaw-steering 姿态模型，

在地影期内当 o2<β 时，Galileo卫星采用“dynamic yaw-steering”姿态模型(Ebert，

2008)。目前，Galileo 正在发射更多卫星，建立更多的地面监测站，实现更大范

围内的授时和定位服务。欧洲航空局(European Space Agency, ESA)正研究 Galileo

卫星的星间链路技术，拟降低卫星轨道对地面站的依赖性。此外，在 Galileo 卫

星上安装反射装置也是下一步研究的重点，通过实现与地面设备的通信，研究地

球表面信息(http://m.esa.int)。 

1.1.3 BDS卫星导航系统 

(1) BDS卫星发展历程 

BDS卫星是由中国政府自主研发的卫星导航系统。尽管从 1997年开始 BDS

系统才从区域定位向全球定位转变，但发展迅速，至 2012年底已实现服务于亚
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太地区的初步导航能力。BDS卫星星座设计与 GPS和 Galileo不同，包括 5颗地

球静止轨道卫星(GEO)、3颗倾斜地球同步卫星(IGSO)和 27颗MEO卫星，如图

1.6 所示。GEO 卫星装备了通讯天线，可接收和发送短信息，所有 BDS 卫星搭

载激光反射器(LRA)用来进行卫星激光测距(SLR)测量。GEO 卫星轨道高度为

35786km，分别定点于东经 o7558. 、 o7580. 、 o5110. 、 o140 和 o160 ；IGSO卫星轨

道高度为 35786km，轨道倾角为 o55 ，运行周期为 23小时 56分；MEO卫星轨道

高度为 21528km，轨道倾角为 o55 ，运行周期为 12小时 53分(Steigenberger，2013；

中国卫星导航系统管理办公室，2013)。 

 
图 1.6 BDS星座(http://www.navipedia.net) 

Figure 1.6 Constellation of BDS(http://www.navipedia.net) 

表 1.6 BDS星座状态 

Table 1.6 Statue of BDS constellation 

Name SVN PRN Generation 

GEO1, GEO6, GEO3, 

GEO4, GEO5 

C003, C016, C004, C006, 

C011 

C01, C02, C03, C04, 

C05 

BeiDou-2 
IGSO1, IGSO2, IGSO3, 

GSO4, IGSO5 

MEO3, MEO4, MEO5, 

MEO6 

C005, C007, C008, C009, 

C010 

C011, C012, C013, C014 

C06, C07, C08, C09, 

C10 

C11, C12, C13, C14 

IGSO1-S,IGSO2-S,MEO1-S, 

MEO2-S, MEO3-S 

C101, C104, C102, C102, 

C105 

C31, C32, C33, C34, 

- 
BeiDou-3 

BDS卫星的发展主要经历三个阶段，第一阶段为区域范围内导航实验阶段，

卫星型号为 BeiDou-1，目前已停止使用；第二阶段是形成服务于亚太地区的初

步阶段，包括 5颗 GEO卫星、5颗 IGSO卫星和 4颗MEO卫星；第三阶段为至

2020年前后，完成所有 35颗卫星发射，在全球范围内实现授时和定位服务。目
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前 BDS卫星在轨情况如表 1.6所示。 

 

图 1.7 BDS卫星信号发射情况(http://mgex.igs.org) 

Figure 1.7 Condition of BDS signal transmission(http://mgex.igs.org) 

图 1.7为 2013年 1月 1日至 2016年 4月 10日期间各 BDS卫星发射信号情

况。 

(2) BDS卫星信号结构 

BDS卫星发射三个频率观测数据 B1、B2和 B3，其中 B2频率与 Galileo系

统 E5b频率一致。BDS信号和频率信息如表 1.7所示。 

表 1.7 BDS信号结构 

Table 1.7 BDS signal structure 

Frequency band Service name Frequency 

B1 B1 GSO, B1N-GSO 1561.098MHz 

B2 B2 GSO, B2N-GSO 1207.14MHz 

B3 B3 GSO, B3N-GSO 1268.52MHz 

(3) BDS卫星姿态 

BDS IGSO和MEO卫星在正常情况下采用与 GPS相同的 yaw-steering姿态

模型，在地影期内当 β 角小于某一阈值时采用与 GEO卫星相同的“orbit-normal”

姿态模型。Orbit-normal姿态模型下卫星坐标系 Z轴指向地球方向，Y轴垂直与

轨道平面，X轴沿卫星速度方向。如图 1.8所示。 
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图 1.8 orbit-normal 姿态模型(Montenbruck，2015) 

Figure 1.8 orbit-normal attitude(Montenbruck，2015) 

(4) BDS卫星发展 

目前第三代北斗卫星(BeiDou-3)已经开始发射，将测试新的信号调制方法，

提升观测值的可靠性和完整性。BDS 卫星的发展将面临地面站无法全球均匀分

布的处境，在新一代 BDS 卫星中增加星间链路观测技术将大幅度削弱轨道精度

对地面站的依赖性。 

1.2 研究背景及意义 

目前全球共有 6大卫星导航系统正在提供或准备提供定位、导航和授时(PNT)

服务，未来天空中将有超过 120 颗卫星在轨运行。Multi-GNSS 为用户提供了更

多的选择，较单 GPS 系统而言优势显著。首先，新的信号结构抗干扰性强，多

系统联合使用可降低多路径效应影响(Montenbruck，2014)；其次，三频观测值拓

展了数据预处理、模糊度固定和电离层高阶项延迟的研究(Elsobeiey，2014；Li，

2015；Wang，2015)；第三，多系统观测数据多、几何构型强，可提供更为精确

的 PNT服务。因此，多系统 GNSS联合处理是未来的发展趋势。 

高精度的轨道产品是实现 GNSS高精度应用的必要条件。国际卫星服务组织

(International GNSS Service, IGS)从 1992年 6月 21日成立至今，向用户免费提供

高精度GPS事后轨道产品和全球监测站数据信息 (http://igs.org)。随着新的GNSS

系统的发展，IGS于 2012年成立了 Multi-GNSS Experiment(MGEX)组织，提供

Multi-GNSS事后轨道产品和观测数据，使得Multi-GNSS事后联合处理成为可能。 

随着 GNSS应用领域的不断扩展，其实时性的需求也越来越迫切。全球范围

内的实时精密单点定位技术可满足一系列的科学探测，如天气预报、对流层和电

离层内部结构分析、时间同步以及地震及其它自然灾害监测等。此外，GNSS数
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据的实时处理可实现 GNSS星座本身性能的监测，如卫星机动、卫星钟差跳变、

观测数据完整性等。基于此，IGS 于 2007 年发起了实时工程计划(RTPP)，并于

2011年 8月开始发布相对于广播星历的 GPS卫星实时轨道和钟差产品。但对于

其他 GNSS系统，尤其是新一代 Galileo和 BDS卫星系统，目前实时轨道产品还

不够成熟。因此，本文将研究 GPS、Galileo和 BDS(IGSO,MEO)卫星的实时轨道

估计。 

1.3 国内外研究现状 

1.3.1 Multi-GNSS研究现状 

自 IGS MGEX组织成立以来，新的Multi-GNSS监测站网在原 IGS监测站网

的基础上不断发展，截止 2016年 4月 10日，全球范围内共有 153个Multi-GNSS

监测站，其中 GPS 153个，GLONASS 150个，Galileo 143个，BDS 105个，如

图 1.9所示。Multi-GNSS监测站网数据可从美国宇航局(NASA)的 CDDIS系统上

免费获取(ftp://cddis.gsfc.nasa.gov)。 

 

图 1.9 Multi-GNSS监测站网 

Figure 1.9 Multi-GNSS network 

目前MGEX共有 6个分析中心提供Multi-GNSS轨道和钟差产品，如表 1.8

所示。GFZ、JAXA和 TUM分析中心提供 5分钟轨道产品，GFZ和 CNES 分析

中心提供 30s 钟差产品，CODE、GFZ 分析中心提供系统差产品，CODE、GFZ

和Wuhan University分析中心提供地球自转参数产品，CNES分析中心提供测站

坐标文件。 
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表 1.8 MGEX 分析中心 

Table 1.8 MGEX analysis center 

ID AC name Constellations included Product Delay 

com CODE GPS+GLO+GAL+BDS(IGSO,MEO)+QZSS 
sp3, clk, 

erp, bias 

2 week 

gbm GFZ GPS+GLO+GAL+BDS(GEO,IGSO,MEO)+QZSS 
sp3, clk, 

erp, bias 

～30h 

grm CNES/CLS GPS+GLO+GAL 
sp3, clk, 

snx 

～1 week 

qzf JAXA GPS+ QZSS sp3 ～1week 

tum TUM GAL + QZSS sp3 3-5days 

wum 
Wuhan 

University 
GPS+GLO+GAL+BDS(GEO,IGSO,MEO)+QZSS 

sp3, clk, 

erp 

3-5days 

不同分析中心数据处理策略及参数设置如表 1.9所示(Prange，2015；Meng，

2015)。 

表 1.9 MGEX 分析中心数据处理 

Table 1.9 processing of MGEX centers 

 CODE GFZ CNES TUM WHU 

Observation 

equation 

Double-diff.(orbit) 

Undiff.(clock) 
Undiff. Undiff. Undiff. Undiff. 

Data span 
3days(orbit), 

1day(clock) 

3days(orbit), 

1day(clock) 
3h+24h+3h 

5days(orbit), 

1day(clock) 

3days(orbit), 

1day(clock) 

Sampling 
3min(orbit) 

5min(clk) 
5min 15min 30s 30s 

SRP  ECOM2 ECOM ECOM ECOM2 ECOM 

ISB  1-day ISB 1-day ISB 1-day ISB 1-day ISB 1-day ISB 

表中CODE中心轨道估计采用双差处理模式，钟差估计采用非差处理模式，

其它各分析中心均采用非差模式；TUM中心仅提供 Galileo轨道产品，每次最小

二乘估计基于 5天观测数据；CODE 和 TUM 分析中心从 2015年起开始使用新

的太阳光压模型 ECOM2。 

除 qzf产品外，所有分析中心 GPS和 GLONASS产品精度与 IGS最终产品

精度相当，GPS 轨道和钟差产品精度约为 2.5cm和 0.075ns，GLONASS 轨道产

品精度约为 3cm(http://igs.org)。以各星座相邻两天轨道不连续性(Day Boundary 

Discontinue, DBD)作为轨道精度评判依据，2014 年 MGEX 各分析中心 BeiDou



第 1章 绪论 

13 

和 Galileo轨道精度如表 1.10所示(Guo，2016)。  

表 1.10 MGEX 分析中心 BDS和 Galileo轨道精度(单位：cm) 

Table 1.10 DBD of BDS and Galileo orbit products of different MGEX ACs(unit:cm) 

 BDS GEO BDS IGSO BDS MEO Galileo 

wum 64.8 30.3 14.6 26.2 

gbm 149.0 32.1 26.6 18.6 

com - 14.9 10.0 9.0 

tum - - - 8.2 

grm - - - 11.2 

武汉大学分析中心基于 MGEX 监测网、国际 GNSS 监测和评估系统网

(IGMAS)和 BeiDou实验监测网(BETN)解算北斗轨道，估计更为精确的天线相位

中心改正值(郭靖，2014)。TUM分析中心 Galileo轨道产品利用 5天观测数据，

首先基于 GPS观测值获取测站坐标、接收机钟差和对流层参数等，然后固定 GPS

解算得出的参数，加入系统差(Inter System Bias, ISB)参数解算 Galileo轨道。多

天观测值使得 TUM分析中心 Galileo轨道精度最高(Steigenberger，2015)。CODE

和 TUM 分析中心在 2015 年后采用新的光压模型 ECOM2 和先验模型 Cuboid 

Box-Wing，更精确地反应 Galileo 卫星受太阳光压影响，轨道精度提升约

10%(Montenbruck，2015；Arnold，2015)。Galileo卫星钟差估计在使用新的光压

模型以后精度从 0.75ns提升至 0.15ns，即使在低 β角和日蚀状态下仍可维持卫星

钟差精度，但对于 BeiDou卫星钟差而言，新模型没有明显的改进(Prange，2015)。 

除 MGEX分析中心外，国内对 GNSS轨道也有着较为深入的研究，为我国

开发研制自主卫星导航系统和向实时和多系统发展打下了坚实的理论基础。(刘

林，1992；李济生，1995)系统地阐述了人造地球卫星的摄动力影响和运动方程；

(王解先，1997)详细介绍了 GPS定轨中涉及的时空基准，阐述了卫星定轨基本原

理，推导针对于不同力学模型的偏导数和观测方程线性化公式；(葛茂荣，1995)

基于序贯最小二乘理论，编制了 GPS 精密定轨软件，数据处理过程中消除失效

参数，提升了解算效率。(赵齐乐，2004)详细阐述了武汉大学 PANDA软件在 GPS

和低轨卫星定轨中的处理策略，验证了 PANDA 软件计算得出的 GPS 卫星轨道

精度与 IGS最终轨道产品精度一致；(陈俊平，2007)详细分析了卫星运动中各摄

动力对卫星加速度和轨道的影响量，阐述了低轨卫星运动学定轨和约化动力学定

轨基本原理，验证了约化动力学理论在 CHAMP卫星和 GRACE定轨中可实现三

维 0.26m的精度；(李敏，2011)在 PANDA软件平台上设计了“一步法”融合定

轨、“两步法”定轨和中低轨融合定轨，验证了各方法在导航卫星系统不同建设

时期的优势，并基于中国区域地面站网模拟了 BDS 卫星观测值，与低轨卫星星
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载观测值联合解算，获取径向 3cm的轨道精度；(何丽娜，2013)基于 PANDA软

件测试了BDS轨道精度，得出GEO、IGSO和MEO三维重复轨道精度为 114cm、

29cm和 48cm，分析了MEO卫星个数对整体解的影响量，验证了模糊度固定可

提高 IGSO和MEO轨道产品精度；(郭靖，2014)研究了 BDS姿态模型及其对轨

道精度的影响，估计了更为精确的卫星天线相位中心改正值。 

1.3.2 实时GNSS轨道研究现状 

广播星历是实时轨道的最初形式，其原理为基于少量全球均匀分布的连续运

行参考站观测值，采用滤波方法在固定的时间内更新卫星轨道，然后通过外推的

方式预报一定时长。GPS 卫星广播星历每 2 两小时更新一次，(Malys，1997；

Warren，2003；Creel，2007；Cohenour，2011；Gruber，2012；Cooley2015)详细

阐述了 GPS 广播星历的发展历程，研究各阶段 GPS 地面控制部分的改进措施，

分析得出 GPS广播星历空中信号用户等效距离误差(Signal-In-Space User Range 

Error, SISRE)从 1997年的 4.5m提升至 2015年的 0.7m。Galileo卫星每 10分钟

更新一次，(Lucas，2013)基于一个月的 Galileo 卫星广播星历轨道，初步分析了

其 SISRE值约为 1-2m。BDS广播星历每 1小时更新一次，(Chen，2013；Hu，

2013)比较了 BDS广播星历与武汉大学解算的 BDS精密轨道，结果表明 GEO、

IGSO和MEO卫星 SISRE值分别为 0.9-1.8m 、0.6-0.8m和 0.5m。 

表 1.11广播星历与精密星历差值 RMS及 SISRE值(单位：m) 

Table 1.11 RMS of broadcast ephemerides relative to precise ephemerides and SISRE 

value(unit:m) 

System Radial Along Cross T SISRE 

GPS IIA 0.26 1.21 0.37 1.10 1.09 

GPS IIR 0.14 1.04 0.42 0.52 0.53 

GPS IIF 0.14 0.75 0.32 0.28 0.34 

Galileo 0.63 2.65 2.29 1.62 1.64 

BDS(MEO+IGSO) 0.50 2.42 1.31 0.87 1.02 

表 1.11为 2013年 6月至 2014年 6月各星座广播星历与精密星历差值 RMS

及 SISRE值(Montenbruck，2015)。表中 T为卫星钟差。可以看出，GPS广播星

历精度最高，优于 1m，BDS广播星历优于 Galileo卫星广播星历。 

然而，广播星历显然不能满足高精度实时应用的需求，尤其是单站实时精密

定位服务。因此，从 2004年 4月 19日起，IGS开始提供超快速 GPS轨道产品，

每天更新四次，轨道弧长 48小时，其中前 24小时基于观测数据，后 24小时为

预报值，可作为实时轨道产品。GPS 预报轨道和钟差精度分别为 5cm 和

3ns(http://igs.org)。从 2007起，IGS 实时服务组织基于预报轨道产品实时估计相
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对于广播星历的卫星钟差改正，并于 2011年 8月对外公开发布第一代 GPS实时

轨道和钟差产品 IGS01，钟差精度为 8cm(http://www.igs.org/rts)；之后第二代产

品 IGS02 采用卡尔曼滤波方法进一步平滑卫星钟差解算值；第三代产品 IGS03

在 IGS02 的基础上加入 GLONASS 轨道，目前仍在测试阶段。德国地学中心

(Deutsche GeoForschungsZentrum, GFZ)提供 GPS、GLONASS、Galileo 和 BDS

卫星初步的超快速预报轨道产品。欧洲宇航局 ESA开展了 Galileo实时轨道和钟

差估计的研究，暂未公开发布实时产品。 

IGS RTS建立的实时地面监测站网，为Multi-GNSS实时轨道研究提供了数

据支持。截止 2016 年 4 月 10 日共有 174 个监测站提供实时数据，包括 174 个

GPS 站，159 个 GLONASS 站，84 个 Galileo 站和 54 个 BeiDou 站，如图 1.10

所示。德国联邦测绘局(Federal Agency for Cartography and Geodesy, BKG)提供实

时观测数据，可通过 BKG NTRIP Client(BNC)实时获取。 

 
图 1.10 RTS监测站网 

Figure 1.10 RTS network 

此外，IGS MGEX组织提供的每小时更新的观测数据同样可作为实时轨道研

究的数据源。 

1.4 本文拟解决的核心技术问题和主要研究内容 

1.4.1 本文拟解决的核心技术问题 

本文的最终目标是实现 GPS、BDS和 Galileo卫星实时轨道和钟差产品的估

计，分别研究实时预报方法和实时均方根滤波估计方法中的关键问题，比较两种

不同方法得出的实时轨道和钟差产品间的精度差异，测试其在实时动态精密单点
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定位中的效果。拟解决的核心技术问题包括： 

(1) 地影期间轨道积分优化 

轨道积分是 GNSS精密定轨和轨道预报中的重要环节，通常情况下，目前常

用的积分器可满足高精度定轨的要求，但当卫星经历地影期时，太阳光压引起的

卫星加速度将产生变化，破坏了积分器数学模型中对于加速度为平滑连续的假设，

从而引入积分误差。本文拟根据卫星在完全光照期间、半影期间和全影期间的运

动特性，实时探测地影边界、灵活改变积分步长，削弱地影期间积分器误差影响，

提升精密定轨尤其是预报轨道精度。 

(2) 预报轨道最优已知弧长确定 

GNSS轨道实时预报过程中需要基于一定的已知轨道弧长更新初轨信息，采

用积分器预报一定弧长。本文拟研究采用不同已知轨道弧长对于 GPS、BDS 和

Galileo卫星预报轨道精度的影响，为轨道预报设定较为合理的已知弧长。 

(3) 地影期间轨道精度提升方法 

在 GNSS精密定轨中，通过轨道积分生成的参考轨道和状态转移矩阵将各历

元观测方程线性化至初轨时刻，当卫星处于地影期时，积分器生成的平滑轨道和

状态转移矩阵将偏离卫星运动的实际情况，最终影响轨道精度。本文拟在每隔一

段时间对地影中的卫星加入速度变化参数，尽可能还原轨道真实运动情况，提升

轨道精度。 

(4) ECOM2光压模型对 BeiDou卫星轨道精度影响 

BDS卫星目前正处于初步运营阶段，光压模型多沿用 GPS的 ECOM模型。

本文拟将目前新的 ECOM2模型应用于 BeiDou卫星精密定轨中，测试其效果。 

(5) 均方根实时轨道滤波器设计 

针对预报轨道精度随预报弧长下降的现象，研究实时滤波估计轨道。设计一

种可满足任意滤波窗口长度的滤波器，可以每个历元更新一次参考轨道，也可以

每个时段更新一次参考轨道，并从理论上验证若基于相同的数据，可实现与事后

精密定轨相同的精度。 

(6) 实时模糊度固定 

模糊度固定需要对协方差矩阵进行更新变换，但均方根实时滤波传递的信息

矩阵为上三角均方根矩阵，在模糊度固定后需要对矩阵进行上三角分解，耗时较

大。研究单历元实时固定模糊度的方法，避免对协方差矩阵进行分解。 

(7) 实时滤波定轨中机动和姿态变换问题处理 

实时滤波处理中预报信息需与观测信息匹配，当卫星发生姿态变换或机动时，

预报信息将偏离其真实情况，导致滤波结果发散。本文拟将各卫星光压参数设置

为与过程噪声相关的参数，解决滤波过程中卫星姿态转变和机动的问题。 
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1.4.2 本文主要研究内容 

本文主要研究内容及章节设置如下： 

第一章，介绍 GPS、BDS和 Galileo卫星的发展历程、信号结构、姿态及未

来发展；分析目前国内外多系统 GNSS 和实时 GNSS 的研究现状，阐明

Multi-GNSS实时轨道研究的意义及拟解决的核心技术问题。 

第二章，阐述 GNSS卫星定轨中的基本理论，介绍各时空系统定义，总结分

析其在卫星定轨中的作用和相互间关系；阐述卫星运动的基本数学模型及求解方

法，分析各数值积分器特性；研究地影期间积分器引入的积分误差量，提出采用

探测地影半影边界，灵活改变步长的积分方法，将一次积分限定在完全光照中、

完全半影中和全影中，最大可能地削弱积分误差。 

第三章，分析 IGS MGEX分析中心 GPS、Galileo和 BDS卫星精密轨道和钟

差精度，研究各星座地影期间轨道和钟差差异；根据 BDS 卫星两天轨道的不连

续性，分析 IGSO和MEO卫星在低β角时的姿态转变时刻；研究基于不同弧长

的Galileo和BDS卫星轨道预报方法，为实时预报轨道设立较为合理的已知弧长。 

第四章，阐述 GNSS精密定轨的基本数学原理，基于序贯最小二乘理论求解

GPS、Galileo 和 BDS卫星精密轨道；针对日蚀中卫星精度较差的情况，加入速

度变化参数，分析其精度提升量；基于事后精密轨道采用改善后的积分方法和实

验得出的最佳已知轨道弧长，外推实时轨道并分析其精度。 

第五章，研究基于扩展均方根滤波的Multi-GNSS实时轨道估计方法。首先，

阐述均方根滤波基本原理，推导通用递推公式；然后，研究扩展均方根滤波在

GNSS 精密定轨中的实现，基于模拟观测数据验证不同 batch步长之间及与最小

二乘估计之间的一致性；第三，基于实测数据阐述实时数据预处理和模糊度固定

理论，提出解决实时处理中卫星发生的机动和姿态转变问题；第四，基于与最小

二乘估计相同的监测站数据，分析实时轨道精度。 

第六章，阐述基于两种实时轨道产品求解实时钟差产品的方法，分别将本文

研究得出的两套实时轨道和钟差产品及 CODE 事后精密产品应用于实时动态精

密单点定位中，分析其定位精度。 

第七章，对本文工作进行总结，并提出进一步研究方向。 
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第2章GNSS卫星定轨基础理论 

2.1 引言 

卫星精密定轨的基本思想为通过地面站观测数据不断优化初始轨道和力学

参数，采用数值积分的方法获取卫星精密轨道。本章阐述卫星定轨中涉及的基础

理论，重点分析积分器的特性，提出削弱地影期间积分误差的方法。 

卫星定轨中的数学模型和运动方程需要建立在统一的时空基准中，但由于历

史延续使用及方便描述等原因，卫星定轨中所需的各种信息往往定义在不同的时

空基准中，如卫星运动方程通常建立在惯性系内，卫星天线相位中心改正通常标

定在星固系内，地面站坐标及地面观测值则通常在地固系中描述。本章阐述各时

空基准的定义及其相互间的转换关系。 

二体问题是星体运动的理想形式，但对于人造地球卫星而言，由于卫星自身

尺寸和质量等特性，使得非引力摄动影响较大。本章阐述人造地球卫星在运动过

程中所受的各种摄动力，分析其对卫星加速度的影响量，推导卫星运动方程求解

公式。 

卫星运动是一个受摄二体问题，解析法求解非常复杂，通常采用数值积分的

方法求解卫星轨道。本章分析 IGS 常用的积分器特性，测试地影期间积分器引

入的积分误差量，提出采用探测地影边界的方法削弱积分误差的影响。 

2.2 时空基准 

2.2.1 时间系统 

时间系统根据其尺度的发展变化可分为基于地球自转的时间尺度、基于行星

和月球历表的时间尺度和基于铯原子基态两级间跃迁的时间尺度。在 GNSS精密

定轨中，需要使用到以下几种时间系统： 

(1) 世界时(UT0、UT1、UT2) 

世界时(Universal Time, UT)是一种以格林尼治子夜起算的平太阳时。世界时

以地球自转为时间尺度，易受地球自转不均匀变化和极移影响。为了解决这一问

题，1995年国际天文联合会(IAU)定义了 UT0、UT1和 UT2三个系统(胡友健，

2003)。 
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l UT0系统是由天文观测直接测定的世界时，未经任何改正； 

l UT1系统是在UT0的基础上加入了极移改正 λ∆ ，修正地轴摆动的影响； 

l UT2系统是在 UT1基础上加入了地球自转速率的季节性改正 T∆ 。 

UT1真正反应了地球自转角速度的变化，是与导航卫星精密定轨相关的世界

时，主要用于计算格林尼治平恒星时(GAST)，即相对于春分点的格林尼治时角。 

(2) 原子时(TAI、UTC、GPST、GST、BDT) 

原子时(TAI)以铯原子基态两级间跃迁辐射的 9192631770周经历的时间为 1

秒秒长，对位于 50多个国家共计约 200座原子钟产生的原子时进行加权平均，

形成国际原子时。其起点为 1958年 1月 1日 h0 UT1(Forman，1985；Goodman，

1986)。 

l 协调世界时(UTC) 

世界时秒长基准不稳定，存在长期变慢的趋势，为了避免原子时与世界时的

差值越来越大，定义了协调世界时。UTC采用原子时秒长基准，当 UT1与 UTC

差值大于 s.90± 秒时，UTC加一秒，称为跳秒(Lewandowski，2011)。UTC于 1972

年引入，截止最近一次跳秒产生时间 2015年 6月 30日，TAI与 UTC之间关系

为： 

sUTCTAI 36=−                        (2.1) 

l GPS时(GPST) 

GPST是由 GPS控制部分建立的一种连续的时间系统。GPST采用原子时秒

长基准，于 1980年 1月 6日 h0 UTC启动，之后不跳秒。GPST通过 GPS周和一

周内的秒来描述，最大秒长为 604800。GPS时与 UTC时之间存在整数跳秒，可

在导航文件中获得。GPST与 TAI之差为一定值(Michael J，2013)。 

sGPSTTAI 19=−                        (2.2) 

l Galileo时(GST) 

GST是由Galileo控制中心定义的一种连续时间系统，与TAI差值保持在50ns

以内。GST 通过周和一周内的秒来描述，最大秒长为 604799，在一周最后一秒

处重新设置为 0。为了将 GST 时与 GPST 归算至同一 UTC 起点，GST 于 UTC

时 1999年 8月 22日 h0 之前 13秒启动，即在 1999年 8月 22日 h0 UTC时，GST

为 13秒(Galileo ICD，2008)。 

l BeiDou时(BDT) 

BDT是为 BeiDou卫星导航系统定义的一种连续时间系统，采用原子时秒长

基准，与 UTC差值保持在 100ns以内，于 2006年 1月 1日 h0 UTC启动 (中国卫

星导航系统管理办公室，2013)。BDT和 UTC的差值可在导航文件中获取。 

(3) 动力学时(ET、TDT、TT、TCG、TDT、TCB) 



第 2章 GNSS卫星定轨基础理论 

20 

历书时(ET)于 1960 年引入，目的是为了克服由于地球自转不规则而引起的

平太阳时漂移(Seidelmann，1992)。历书时将时间定义成行星和月球历表的自变

量，在动力学运动理论中是一个连续均匀的物理量。ET 可以看作是动力学时的

原型，使用时间范围为 1960年至 1984年。 

虽然 ET提供了一个概念上平稳和均匀的时间尺度，但实践中需要比较太阳、

月球或行星的观测值与预先计算的星历才能得到历书时，较难测量。因此，1976

年国际天文联合会(IAU)决定于 1984 年采用基于国际原子时秒长基准的地球动

力学时(TDT)替换历书时。地球时(TT)是 TDT的进一步发展，其单位是大地水准

面上测得的国际原子时秒长基准。TT、TDT 和 ET 的初衷一样，都是为了避免

地球不规则自转引起时间尺度变化，与 TAI关系为： 

s.TAITDTTT 18432+==                       (2.3) 

时间在牛顿物理学中是一个绝对量，与时钟的位置与运动无关，但在广义相

对论框架下每个时钟都有自己的原始时间，它们通过四维时空变换互相关联。基

于此，IAU从 1992年起引入地心坐标时(TCG)。TCG表示的是四维参考系下的

时间坐标，与 TT差一个常数比例因子，在 1977年 1月 1日 h0 TT与 TT相等。 

s).JD(LTTTCG G 8640052443144 ⋅−⋅+=               (2.4) 

式中， 101096929036 −×= .LG 为常数比例因子， JD为儒略日。 

作为 TCG 的补充，质心动力学时(TDB)被用来描述地球动力学时(现称 TT)

周期项的差别，随后 TDB被质心坐标时(TCB)取代(McCarthy，1996)。 

2.2.2 坐标系统 

坐标系是描述物体位置和运动的基准，GNSS精密定位定轨中涉及多个坐标

系，其目的是为了更为直观地描述坐标值在不同坐标系内的空间意义。 

(1) 协议惯性坐标系 

在 GNSS卫星定轨过程中，使用牛顿定律建立运动方程，需要在惯性系下表

示力的速度、加速度和位置矢量。地心惯性坐标系定义原点为地球质心，Z轴沿

地球自转轴， X轴在赤道面上指向春分点，Y轴与 X、Z轴组成右手系。然而，

地球质心围绕太阳并非做匀速运动，且日月及大行星对地球的非球形部分的吸引

将引起地球扁率间接摄动和自转轴的空间摆动，即岁差章动，这将导致所定义的

地心惯性坐标系并非严格意义上的惯性系(Seidelmann，1982)。因此，IAU 和国

际大地测量学与地球物理学联合会(IUGG)选取 2000年 1月 1日 h12 UTC为参考

历元，定义协议惯性坐标系 J2000.0(Fricke，1988)，坐标原点为地球质心，参考

平面为 J2000.0 平赤道面， Z轴向北指向平赤道面北极， X轴指向 J2000.0 平春

分点，Y轴与 X、Z轴组成右手系。 
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(2) 协议地球坐标系 

地球坐标系也称地固系，是为了方便描述地面观测站位置。理想情况下地球

坐标系定义原点为地球质心，Z轴和地球自转轴重合，X轴经过赤道面和格林尼

治子午线交点，Y轴与 X、Z轴组成右手系。但由于极移的影响导致地球自转轴

和所定义的地球坐标系一起运动。因此，国际天文学联合会(IAU)和国际大地测

量学协会(IAG)于 1967年建议将 1900～1905年间的地极实际位置的平均值作为

基准点，即协议平均地极(CTP)，相应的赤道面称为协议赤道面(谢岗，2009)。

以协议地极建立的地球坐标系称为协议地球坐标系，原点为地球质心，Z轴指向

CTP， X轴通过 CTP 的赤道面和参考子午线，Y轴在赤道面上与 X和Z轴成右

手系。常用的协议地球坐标系有WGS84和 ITRF等。 

(3) 星固坐标系 

星固坐标系定义坐标原点为卫星质量中心，Z轴指向地球质心，Y轴为太阳

至卫星方向向量与卫星至地心方向向量的叉乘， X轴与Y和Z轴组成右手系。 

(4) 站心坐标系 

站心坐标系以用户所在的位置点为坐标原点，参考平面为位置点所处地球椭

球的切面，E轴位于参考平面内向东， N 轴位于参考平面内向北，H沿大地垂

线向上。 

(5) 卫星轨道坐标系 

卫星轨道坐标系原点位于卫星质量中心，R轴沿着瞬时半径方向，在轨道面

内指向地心，A轴在轨道平面内垂直与R轴指向卫星运动方向，C轴沿轨道平面

方向与R、 A轴组成右手系。 

2.2.3 坐标系统在GNSS定轨中的应用及相互转换 

GNSS 精密定轨涉及到 2.1.2 节中所定义的坐标系统，本节主要阐述各坐标

系的应用及相互间的转换关系。 

(1) 协议惯性坐标系与协议地球坐标系的转换 

卫星运动方程描述了协议惯性坐标系下的卫星轨道，但卫星观测数据由地球

表面观测站获取，其位置通常定义在协议地球坐标系下。为了计算卫星位置，需

要确定协议惯性坐标系和协议地球坐标系间的转换关系。若用 CRS 表示协议惯

性坐标系，用 TRS表示协议地球坐标系，则两者之间的转换关系为： 

TRS)t(W)t(R)t(QCRS ⋅⋅⋅=                   (2.5) 

式中， )t(Q 为岁差章动矩阵， )t(R 为地球自转矩阵， )t(W 为极移矩阵，t定

义为(陈俊平，2007)： 

36525 51 2000 /daysin).JanuaryTT(t −=             (2.6) 
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)t(Q 、 )t(R 和 )t(W 的详细信息可参考 IERS Conventions(2010)。IAU发布

的 SOFA软件包可实现 CRS 和 TRS 的相互转换。此外，IERS 在其网站上提供

两者之间的实时转换器(http://hpiers.obspm.fr/)。 

(2) 星固坐标系在 GNSS精密定轨中的应用 

GNSS卫星定轨中使用的物理模型基于卫星质量中心，而卫星天线信号发射

基于其相位中心，计算过程中需要进行天线相位中心改正。卫星天线相位中心改

正值标定在星固系下，改正时需要将改正量转换至计算坐标系(如 CRS)中。假设

某一时刻卫星和太阳在 CRS 中的坐标分别为 satr 和 sunr ，则旋转矩阵的三个分量

)e,e,e( zyx 可表示为： 

sat

sat
z

r

r
e −=                             (2.7) 

)rr(e

)rr(e
e

satsunz

satsunz
y

−×

−×
=                        (2.8) 

zyx eee ×=                            (2.9) 

如 )z,y,x( ∆∆∆ 表示 ATX文件中卫星天线相位中心改正量，则其在 CRS中的

改正值 CRS)z,y,x( ∆∆∆ 为： 

)z,y,x()e,e,e()z,y,x( T
zyx

T
CRS ∆∆∆⋅=∆∆∆            (2.10) 

(3) 站心坐标系在 GNSS精密定轨中的应用 

测站天线相位中心改正和天线高改正标定在站心坐标系中，计算时首先将其

转换至协议地球坐标系中，然后根据需要转换至协议惯性坐标系中。假设接收机

天线相位改正量或天线高改正量为 )U,N,E( ∆∆∆ ，则其在协议地球坐标系中的改

正量为(周忠谟，2004)： 
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         (2.11) 

式中 B和 L分别为测站位置大地纬度和经度。 

(4) 协议惯性坐标系与卫星轨道坐标系转换 

卫星轨道坐标系便于描述特定的摄动力对卫星轨道的影响，且在评价轨道精

度时，卫星轨道坐标系更为直观。卫星轨道坐标系通过卫星位置和速度确定，假

设某一时刻卫星在 CRS中的坐标和速度分别为
CRS
satr 和

CRS
satr& ，则其在卫星轨道坐

标系下的坐标
ARC

satr 为： 

CRS
satCAR

ARC
sat r)e,e,e(r ⋅=                     (2.12) 
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2.3 GNSS卫星运动方程 

2.3.1 摄动力模型及其对卫星加速度影响 

假设 GNSS卫星运动仅受地球引力影响，即仅考虑二体问题，根据牛顿定律

可得出其引力加速度为： 














⋅−=

r

r

r

GM
r

20&&                           (2.14) 

GM 为地球引力常数， r为卫星在地心惯性系中的位置。 

二体问题较容易求解解析解，可得出卫星在任意时刻位置和速度(王解先，

1997)。然而，卫星实际运动中还受到其它摄动力的影响，是一个受摄二体问题。

卫星运动方程可具体表达为： 

empngg rrrr &&&&&&&& ++=                        (2.15) 

式中， gr&& 为保守力引起的卫星加速度之和，包括： 

RELNTDEg rrrrrr &&&&&&&&&&&& ++++= 0                   (2.16) 

0r&& 为地球引力对卫星的摄动加速度， Er&& 为地球非球形引力摄动加速度， TDr&&

为潮汐引力摄动加速度(固体潮、海潮、大气潮等)， Nr&& 为 N体引力摄动加速度，

RELr&& 为广义相对论摄动力加速度。 

ngr&& 为非保守力引起的卫星加速度之和，包括： 

THEASPDng rrrrr &&&&&&&&&& +++=                    (2.17) 

Dr&& 为大气阻力摄动加速度， SPr&& 为太阳辐射压摄动力加速度， EAr&& 为地球反

照压摄动力加速度， THr&& 为热辐射摄动力加速度。 

empr&& 为经验加速度，包括摄动力模型误差和未模型化的摄动力之和(赵齐乐，

2004)。 

除太阳辐射压摄动力模型外，其它摄动力模型适用于所有 GNSS卫星，文献

(Bomford，1980；葛茂荣，1995；王解先，1997；刘林，2000；Montenbruck，

2001；陈俊平，2006；Petit，2010)等对其进行了详细的阐述。本节仅以 IGS CODE
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分析中心中所采用的摄动力模型为例进行简单介绍，如表 2.1所示。 

表 2.1 CODE分析中心摄动力改正模型 

Table 2.1 Perturbation models adopted by CODE analysis center 

摄动力 模型改正及参数 

地球非球形引力摄动 1212× 阶 EGM2008模型 

23 4415398600 sec/km.GM = ， km.a 13636378=  

潮汐引力摄动 固体潮、极潮模型：IERS 2010；海潮模型：FES2004 

N体问题 太阳、月球、木星、金星、火星：JPL DE421星历(Folkner，2009) 

23001327125000 sec/kmGM Sun = ， 2378904902 sec/km.GM Moon =  

太阳辐射压 先验模型：无 

地球阴影模型：圆柱体模型 

太阳光压模型：ECOM2 

地球反照压：数值模型(Rodriguez，2012) 

月球阴影：全影和半影 

卫星姿态：Nominal attitude 

相对论摄动 基于 IERS 2010同时考虑动力学改正和引力时间延迟 

采用与 CODE 分析中心一致的摄动力模型，计算总结各摄动力对卫星加速

度的影响量，如图 2.1所示。 

 

图 2.1 各摄动力对卫星加速度影响 

Figure 2.1 Satellite acceleration caused by different perturbations 

从图中可以看出，各摄动力对卫星加速度影响从大到小为：地球引力，地球

非球形引力，月球引力，太阳引力，太阳辐射压，固体潮，海潮，极潮。其中，

固体潮、海潮和极潮影响通过其所引起的重力势系数 nmC∆ 和 nmS∆ 的变化来描述，
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与地球非球形引力摄动一起改正。除了太阳和月球外，其它几大行星对卫星加速

度也存在微小影响量，在 GNSS精密定轨中需考虑其摄动力影响。地球反照压摄

动力对轨道影响约为 1cm(Rodriguez-Solano and U.Hugentobler，2012)，本节未考

虑该摄动力影响。 

2.3.2 卫星运动方程求解 

2.3.1 节得出卫星运动两阶微分方程后，可通过数值积分方法求解卫星参考

轨道和任意时刻相对于初轨时刻状态转移矩阵。为了便于求解，将两阶微分方程

改写为一阶微分方程： 





=

=

00 xx

)t,x(Fx&
                         (2.18) 

( )0000       prrx &= 为卫星初始状态，包括卫星位置、速度和动力学参数。对式

(2.18)进行积分即可获得卫星在给定初始条件下的参考轨道 *x 。 

进一步对式(2.18)在参考轨道 *x 处进行一阶 Taylor展开可得： 
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式中，0表示 n×3 的零矩阵， I 表示 33× 的单位阵。 

令 *xx −=δ ，
*xxx

)t,x(F
A

=∂

∂
= ，式(2.19)可表示为： 

δδ A=&                              (2.21) 

设式(2.21)的解为： 

00 δδ )t,t(Φ=                          (2.22) 

则有： 





=Φ

Φ⋅=Φ

I)t,t(

)t,t(A)t,t(

00

00
&

                    (2.23) 

其中 I 为单位矩阵， )t,t( 0Φ 为状态转移矩阵，具体表示为： 
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结合式(2.20)可得出式(2.23)积分右函数为
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各右函数计算可参考(王解先，1997)。至此，可通过数值积分方法获取任意

时刻卫星轨道和任意时刻相对于初轨时刻状态转移矩阵。 

2.4 轨道积分 

2.4.1 数值积分原理及数学模型 

由于卫星运动受力较为复杂，卫星运动方程求解需要通过数值积分来实现。

数值积分的基本原理是将由函数定义域和值域组成的不规则面积分解成若干小

块，求解小块面积之和代替整块不规则面积，当小块步长趋于零时，小块面积之

和等于整块面积。 

令在 it 时刻，其函数值 )t,x(fx iii = ，则通过积分可得函数在 1+it 时刻值为： 

∫
+

+
+=

1

1

i

i

t

t iiii dt)t,x(fxx                     (2.28) 

对 )t,x(f ii 进行一次 Taylor展开，即欧拉公式： 

)h(O)t,x(hfxx iiii
21

1
++= −

+
                    (2.29) 

其中 ii tth −= +1 为步长， )h(O 2 为截断误差。显然，欧拉公式不能满足高精

度 GNSS定轨的要求，需要使用更为精确的数值积分模型。 



同济大学 博士学位论文 多系统 GNSS实时轨道和钟差估计研究 

27 

(1) 龙格库塔(Runge-Kutta, RK)方法 

龙格库塔方法为单步法数值积分，将式(2.29)中的 )t,x(f ii
1− 在积分步长内替

换为一系列点。以经典的 4阶龙格库塔 (RK4)为例(Hairer，1978)： 
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RK4 方法精度相当于四阶 Taylor 展开，计算简单、易实现，但无法准确估

计其截断误差。在精度要求较高的 GNSS 精密定轨中，通常引入

Runge-Kutta-Fehlberg(RKF)方法。它是一种嵌套的 RK方法，同时给出 n和 1+n 阶

两组 RK计算公式，用其计算结果之差估计截断误差，从而控制其积分步长。 

以 6阶和 7阶嵌套的 RKF公式为例： 
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截断误差 1+iT 为： 

( )
98701

270

11
ffffTi −−+=+                    (2.33) 

式中各系数 jα ， jkβ ， jc ， jĉ 可参照文献(王解先，1997；赵齐乐，2004；

Prince，1981)。 

(2) Adams-Bashforth方法 

RKF 单步法每一步相互独立，容易实现，且易灵活改变积分步长，但 RKF

将积分步长分为若干部分，每次需计算其右函数，耗时较大。多步法基于若干个

单步法积分结果，向前推算，精度高且速度快。多步法的基本思想为将式(2.28)

中的函数 )t,x(f ii 替换为多项式 )t(p ， )t(p 可通过多项式插值获得。 

利用 1−m 阶多项式 )t(pi
m 牛顿公式对等距离节点 it 处m个点进行插值可得： 
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式(2.28)可表示为： 
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其中 kjβ 计算值可参考(Grigorieff，1983) 

(3) Adams-Moulton方法 

Adams-Bashforth方法中多项式 )t(p 由 it 时刻m个函数值定义。然而，对随

后的 1+ii tt L 时刻，多项式可能不十分准确。因此，Adams-Bashforth方法得出的 1+ix

可以作为 Adams-Moulton方法的预报值，然后再进行改正(Grigorieff R，1977)。 

Adams-Moulton 方法使用多项式 1+i
mp 对 2+−mit 和 1+it 时刻m个函数值进行插

值处理： 
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2.4.2 基于二体问题的解析解 

数值积分器的精度通常以仅考虑二体问题的解析解作为真值，比较数值积分

轨道与解析解轨道的差异。本节简单阐述二体问题解析解的求解过程。 

卫星轨道平面、形状和位置可以通过 6个开普勒参数描述，包括卫星轨道长

半轴 a，卫星轨道偏心率 e，卫星轨道平面倾角 i，卫星轨道升交点赤经Ω，卫

星轨道近地点幅角ω ，卫星经过近地点时间 0T 。卫星在任意 0t 时刻的位置 r和速

度 r&与开普勒参数间的相互转换关系为(Goldstein H，1980；Battin，1987)： 

(1) 由卫星位置和速度求解开普勒参数 

l 计算卫星轨道平面法方向 h  

)h,h,h(rrh 321=×= &                        (2.41) 

l 计算轨道平面倾角 i和升交点赤经Ω  

h

h
icos 3= ， 

2

1

h

h
tan

−
=Ω                      (2.42) 

l 引入角动量参数 p  

GM

h
p

2

=                            (2.43) 

l 计算轨道半长轴 a  

1
2

2
−














−=

GM

r

r
a

&
，

3a

GM
n =                  (2.44) 

l 计算卫星轨道偏心率 e  

a

p
e −= 1                           (2.45) 

l 计算卫星轨道近地点幅角ω  

1−=
r

p
vcose  ，

GM

p

r

rr
vsine

&⋅
=                   (2.46) 

r

rk
ucos

⋅
=  ，

rh

)rk(h
usin

⋅

×⋅
=                      (2.47) 

其中 ),sin,(cosk 0ΩΩ= ，则 vu −=ω 。 

l 计算卫星经过近地点时间 0T  



第 2章 GNSS卫星定轨基础理论 

30 

21

1

2

v
tan

e

eE
tan

+

−
=                        (2.48) 

其中 E为偏近点角，引入开普勒方程： 

EsineEM −=                         (2.49) 

求得 0T 为： 

n

M
tT −= 00                           (2.50) 

(2) 由开普勒参数求解任意时刻 t卫星位置 

l 求解平近点角M  

)Tt(n)t(M 0−⋅= ，
3a

GM
n =                   (2.51) 

l 迭代开普勒方程求解偏近点角 E  

EsineEM −=                          (2.52) 

l 计算真近点角v  

21

1

2

E
tan

e

ev
tan

−

+
=                         (2.53) 

l 计算轨道半径 

)Ecose(ar −= 1                         (2.54) 

l 计算轨道平面内卫星位置 br 和速度 br&  

),vsin,v(cosrrb 0= ， ),vcos,vsin(
)e(a

GM
rb 0

1 2
−

−
=&            (2.55) 

l 计算惯性坐标系内卫星位置 br 和速度 br&  

bb )WQP()(R)i(R)(R rrr     313 =−−Ω−= ω                (2.56) 

bb )WQP()(R)i(R)(R rrr &&     313 =−−Ω−= ω                (2.57) 

其中










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Ω+Ω+

Ω−Ω+
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isinsin

cosicossinsincos
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ωω
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
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cosicoscossinsin
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ω
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

+

Ω−
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2.4.3 数值积分器精度分析 

在已知卫星初轨参数和各时刻卫星加速度时，可通过数值积分方法获取卫星

参考轨道。表 2.2为 IGS各分析中心采用的积分方法和积分步长。 

表 2.2 IGS各分析中心积分方法和步长 

Table 2.2 Integrators and step size in IGS analysis centers 

ACs Integrators Integration step 

CODE Polynomial of degree 10 1 hour 

EMR Variable (high) order Adams-Moulton Variable 

ESA Adams-Moulton 8th order 120 steps per revolution 

GFZ Single step(Everhart)for orbit 

Multi-step(Stoermer-Cowell)for variation equation 

Variable for orbit 

Fixed for variation equation 

GRGS Cowell order 8 15 minutes 

JPL Variable (high) order Adams-Moulton Variable 

MIT 11-order Adams-Moulton 75 seconds 

NGS Variable (high) order Adams-Moulton Variable 

SIO 11-order Adams-Moulton 75 seconds 

表中，有 6个分析中心选用 Adams-Moulton方法，且多数以 RK4及 RKF单

步法起步，积分步长各不相同。本节主要分析这三种积分方法的精度及对积分步

长的敏感度。 

选定 2015年 12月 1日 0时 0分 0秒时刻由 GPS广播星历计算的 G01卫星

位置和速度为初始轨道。首先，计算其对应的开普勒 6参数，仅考虑二体问题，

得出三天轨道解析解；然后，基于同样的初始轨道，仅考虑地球引力摄动引起的

卫星加速度，采用不同的数值积分方法计算卫星三天轨道；最后，将解析解作为

已知值，分析数值解精度。 

 
图 2.2 RK4方法精度分析 
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Figure 2.2 Precision analysis of RK4 method 

 
图 2.3 RKF方法精度分析 

Figure 2.3 Precision analysis of RKF method 

 
图 2.4 Adams-Moulton积分方法精度分析 

Figure 2.4 Precision analysis of Adams-Moulton integrator 

图 2.2、图 2.3和图 2.4分别为 RK4、RKF和 Adams-Moulton积分三种数值

积分方法采用积分步长 10s、30s、60s 和 150s 的数值解与解析解三维差值

)dzdydx(dr 222 ++= 。可以看出，RK4方法对积分步长及总弧长敏感度较强，

随着积分步长增加，积分精度迅速下降；RKF 方法对积分步长和总弧长的敏感

性较小，但积分过程中右函数调用次数是 RK4 方法的两倍，耗时较长；

Adamas-Moulton 方法精度较高，对积分步长和总弧长敏感度小，计算过程中调

用右函数次数最少，效率最高。 

表 2.3各积分方法精度分析 

Table 2.3 Analysis of all integrators 

Name 

Step 

RK4(Unit:m) RKF(Unit:m) Adamas-Moulton(Unit:m) 

1day 2days 3days 1day 2days 3days 1day 2days 3days 

10s 3.E-05 8.E-05 1.E-04 1.E-05 2.E-05 5.E-05 5.E-07 4.E-06 1.E-05 

30s 3.E-03 6.E-03 9.E-03 1.E-06 5.E-06 3.E-06 1.E-06 4.E-06 6.E-06 
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60s 4.E-02 1.E-01 1.E-01 2.E-06 1.E-06 8.E-06 2.E-06 8.E-06 1.E-05 

150s 2.E+00 5.E+00 9.E+00 2.E-06 6.E-06 1.E-05 1.E-06 6.E-06 1.E-05 

表 2.3为各积分器采用不同步长，积分 1天、2两天和 3天后的精度。分析

发现，RK4 方法在采用 150s 步长时，积分三天弧段后，平均误差可达 9m，而

RKF和 Adams-Moulton方法在积分步长小于 150s的情况下，可忽略积分器误差

影响。 

2.4.4 地影期间GNSS卫星轨道积分误差分析及改进方法 

2.3.3 节中数值积分精度分析是基于一种理想情况，假设卫星加速度为平滑

连续。但卫星实际运动可能会经历由完全光照进入地球阴影中的阶段，如图 2.5

所示。 

 

图 2.5 卫星跨越地影示意图 

Figure 2.5 Schematic diagram of satellite crossing Earth shadow 

若积分由n时刻至 1+n 时刻，则由太阳光压引起的卫星加速度将产生变化，

卫星加速度为平滑连续的假设不再成立，积分器将引入积分误差。(Woodburn J，

2001；Laurichesse，2009)研究得出积分误差量与积分步长和跨越地影半影边界

的次数成正比，可通过减小积分步长和积分总弧长的方法削弱积分误差影响。然

而，小步长积分不仅耗时较长，且不能完全消除积分跨越地影边界带来的积分误

差。若在 n时刻改变积分步长积分至 1b 时刻，然后由 1b 时刻积分至 2b 时刻，再

由 2b 时刻积分至 1+n 时刻，则可最大可能地削弱太阳光压引起的卫星加速度变

化量。本节主要研究地影期间采用固定步长 Adams-Moulton 方法积分误差量和

探测半影边界采用可变步长后的效果。 

选取 2015年 12月 1日(doy 335)至 2015年 12月 30日(doy 364)30天轨道数

据进行测试，积分弧长为三天，共 10个弧段。初始时刻轨道参数和光压模型参

数以 IGS MGEX 提供的精密轨道为观测值求解得出。选取该时间段内处于日蚀

中的 4 颗 GPS 卫星和 2 颗 BeiDou 卫星进行分析，各卫星进出日蚀期时间如表
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2.4所示。 

表 2.4卫星进出日蚀时间 

Table 2.4 Entering and exiting time of eclipse 

 Start and end doy Total times of eclipse 

G08 335 to 364 2*30 

G17 335 to 364 2*30 

G19 335 to 364 2*30 

G27 335 to 364 2*30 

C08 350 to 364 2*15 

C11 340 to 364 2*25 

表中，4 颗 GPS 卫星在测试期内一直处于地影期内，C08 和 C11 卫星在经

历一段时间后才进入地影期。 

由于考虑了太阳光压对卫星加速度的影响，解析解的求解比较困难。本节采

用一种简单的精度评定方法分析地影期间积分器精度。由 2.4.3 节可知

Adams-Moulton方法对积分步长的敏感度很低，采用 10s积分步长与采用 60s积

分步长得出的卫星轨道应近似相等。对于处于日蚀期内的卫星而言，其差值可看

作为衡量积分误差的一个标准，即以小步长(10s)积分结果为相对真值，检核 60s

步长积分结果与其差值。 

图 2.6a、b、c分别为 Adams-Moulton方法采用 60s步长积分结果和 10s步长

积分结果在 Along、Cross和 Radial方向的差值，每 3天一个弧段。首先分析未

进入地影期时的 C08和 C11卫星积分结果差异，可以看出，轨道差异几乎为零，

验证了该精度评定方法的合理性。进一步分析发现，地影中卫星轨道积分误差绝

大部分集中在 Along 方向，最大值可达 80cm，Cross 和 Radial 方向的最大误差

值分别为 1.2cm和 8.9cm；在一个 3天弧段内积分误差随弧长逐渐增大。 
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图 2.6 Adams-Moulton不同积分步长结果差值(单位：cm) 

Figure 2.6 Integration errors of Adams-Moulton method with different step size(unit:cm) 

表 2.5 为日蚀期内所有 3 天弧段内各天轨道差值 RMS。所有卫星 Along 方

向积分在第一天的差值RMS平均值为4.4cm，第二天为13.2cm，第三天为 24.0cm；

在 Cross方向差值可忽略不计；在 Radial方向差值 RMS 约为 1-2cm。因此，地

影中卫星积分三天弧段可在沿轨方向产生几十厘米的积分误差。 

表 2.5 60s步长积分结果与 10s步长积分结果各天差值(单位：cm) 

Table 2.5 difference of 60s step size result and 10s step size result within a single day(unit:cm) 

 Along Cross Radial 

 1st day 2nd day 3rd day 1st day 2nd day 3rd day 1st day 2nd day 3rd day 

G08 4.8  15.3  27.3  0.1 0.1 0.1 0.9  1.1  1.5 

G17 3.4  12.0  28.0  0.1 0.2 0.2 1.0  1.8  2.2 

G19 5.1  13.0  25.7  0.1 0.1 0.2 1.2  1.3  1.6 

G27 7.7  15.8  26.7  0.1 0.2 0.2 1.2  2.2  2.6 

C08 2.0  14.3  19.5  0.1 0.2 0.2 1.5  2.6  2.7 

C11 3.4  8.8  16.7  0.1 0.1 0.2 1.0  1.7  1.9 

Mean 4.4  13.2  24.0 0.1 0.2 0.2 1.1  1.8  2.1 

基于相同的数据和卫星，探测半影边界，采用可变积分步长重新开始积分后，

60s步长积分结果和 10s积分步长积分结果差值如图 2.7所示。 



第 2章 GNSS卫星定轨基础理论 

36 

 

图 2.7探测半影边界重新积分后误差(单位：cm) 

Figure 2.7 Integration errors after shadow boundary detection(unit:cm) 

图 2.7a、b、c分别为探测半影边界重新开始积分后 60s步长积分结果与 10s

步长积分结果在 Along、Cross和 Radial方向的差值。与图 2.6比较可得，Along

方向最大差值由 80cm下降至 25cm，Radial方向最大差值由 8cm下降至 4cm。 

表 2.6 探测阴影边界后 60s步长积分结果与 10s步长积分结果各天差值(单位：cm) 

Table 2.6 difference of 60s step size result and 10s step size result within a single day after shadow 

boundary detection(unit:cm) 

 Along Cross Radial 

 1st day 2nd day 3rd day 1st day 2nd day 3rd day 1st day 2nd day 3rd day 

G08 0.6 1.7 4.4 0.0 0.0 0.1 0.2 0.4 0.5 

G17 0.7 2.0 4.6 0.0 0.1 0.1 0.2 0.5 0.6 

G19 0.6 2.2 5.0 0.0 0.0 0.1 0.2 0.4 0.5 

G27 0.8 2.4 6.3 0.0 0.1 0.1 0.2 0.5 0.6 

C08 2.1 4.2 5.4 0.0 0.0 0.1 0.4 0.4 0.7 

C11 0.6 3.3 8.8 0.0 0.0 0.1 0.2 0.6 1.0 

Mean 0.9 2.6 5.8 0.0 0.0 0.1 0.2 0.5 0.7 
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表 2.6为探测半影边界重新开始积分后日蚀期内所有 3天弧段内各天轨道差

值 RMS，所有卫星积分结果在 Along方向第一天的差值 RMS 优于 1cm厘米，

在第二天的差值 RMS优于 3cm，在第三天的差值 RMS优于 6cm；Radial方向差

值RMS优于 1cm。积分三天弧度，Along、Cross和Radial方向精度分别提升 75.8%、

50.0%和 66.7%。 

2.5 本章小结 

本章首先阐述 GNSS精密定轨中常用的时间系统和坐标系统，根据时间尺度

的变化逐一介绍了世界时、原子时、协调世界时、GPS时、动力学时等。通过描

述卫星运动方程、观测方程及与卫星和测站有关的改正项引入惯性系、地固系、

星固系、站心系和卫星轨道坐标系等，详细阐述各坐标系作用及相互间的转换关

系。 

其次，阐述卫星运动过程中受到的摄动力影响，给出 IGS CODE分析中心采

用的摄动力模型，计算得出各摄动力对卫星加速度的影响量从大到小依次为地球

引力、地球非球形引力、月球引力、太阳引力、太阳辐射压、固体潮、海潮、极

潮和其它行星引力等。 

第三，研究 RK4、RKF和 Adams-Moulton方法的特性，总结出 RK4方法对

积分步长及总弧长敏感度较强，随着积分步长增加，积分精度迅速下降；RKF

方法对积分步长和总弧长的敏感性较小，但耗时较长；Adams-Moulton方法精度

和效率较高，对积分步长和总弧长敏感度小。 

第四，研究 Adams-Moulton方法对处于日蚀中的卫星所产生的积分误差量，

结果表明所有卫星 Along 方向第一天的差值 RMS 平均值为 4.4cm，第二天为

13.2cm，第三天为 24.0cm；Cross 方向误差可忽略不计；Radial 方向差值 RMS

约为 1-2cm。当探测半影边界，采用可变步长重新开始积分后，所有卫星积分结

果在 Along方向第一天的差值 RMS优于 1cm厘米，第二天优于 3cm，第三天优

于 6cm；Radial方向差值 RMS优于 1cm。积分三天弧度，Along、Cross和 Radial

方向精度分别提升 75.8%、50.0%和 66.7%。 
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第3章 MGEX精密产品及预报轨道精度分析 

3.1 引言 

IGS MGEX成立于 2012年，共有 6个分析中心，其中 CODE、GFZ和武汉

大学分析中心提供所有 GPS+GLONASS+Galileo+BDS+QZSS 精密轨道产品，

CNES 中心提供 GPS+GLONASS+Galileo 精密轨道产品， JAXA 中心提供

GPS+QZSS精密轨道产品，TUM中心提供 Galileo+QZSS精密轨道产品。各分析

中心对于Multi-GNSS轨道采用不同的处理策略，暂无统一合并的轨道和钟差产

品。本章研究 MGEX 各中心轨道和卫星钟差产品精度，重点分析地影期间不同

星座、不同型号卫星轨道和钟差产品精度。 

MGEX中心对于 BDS和 Galileo卫星的预报轨道产品仍处于测试阶段，本章

采用与 IGS预报轨道产品 IGU相同的策略，实时预报 BDS和 Galileo卫星轨道，

分析在地影期间各星座预报轨道精度；研究基于不同已知弧段的预报轨道精度差

异，为 BDS和 Galileo卫星实时预报设立最佳已知弧长。 

3.2 MGEX轨道和钟差产品精度分析 

IGS 在其网站上详细描述了各分析中心的第二代 GPS 轨道产品处理策略，

本节主要研究不同处理策略下各分析中心 GPS、BDS和 Galileo卫星轨道和钟差

精度。精度评定采用三种方法：一是各分析中心产品与 IGS 最终产品比较(对于

GPS卫星)；二是各分析中心产品相互比较(对于 BDS和 Galileo卫星)；三是分析

两天轨道的不连续性(对于 BDS和 Galileo卫星)。 

数据源为 MGEX 分析中心 GPS、Galileo 和 BDS 卫星轨道和钟差产品，时

间范围为 2015年 12月 1日(doy335)至 2015年 12月 30(doy364)，处于日蚀中的

卫星信息如表 3.1所示。 

表 3.1 日蚀中卫星信息 

Table 3.1 Information of eclipsing satellites 

 Start and end doy Total times  Penumbra duration Umbra duration 

G08 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

G17 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

G19 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 
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G27 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

G29 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

C08 350 to 364 2*15 60-70seconds 50-60minutes 

C11 340 to 364 2*25 60-70seconds 50-60minutes 

C12 340 to 364 2*25 60-70seconds 50-60minutes 

通常情况下卫星在半影期(penumbra)内的时间约为 1 分钟，在全影(umbra)

区内的时间约为 1小时，但当卫星刚进入日蚀期时，半影期内的时间可变为几分

钟，全影区内的时间小于 50分钟。 

3.2.1 GPS轨道和钟差产品与IGS最终产品比较 

GPS 卫星定轨中的各模型较为成熟，各分析中心精密轨道产品与 IGS 最终

轨道产品比较，精度约为 2.5cm(http://acc.igs.org/)。本节主要研究地影期间MGEX 

中心 GPS 卫星轨道精度。实验首先选取选取三颗测试卫星：一是始终处于光照

情况下的高 β角卫星 G18；二是处于日蚀期的 Block IIR卫星 G29；三是处于日

蚀期的 Block IIF卫星 G27，具体信息如表 3.2所示。 

表 3.2 三颗测试卫星信息 

Table 3.2 Information of 3 experimental satellites 

Satellite Type 1 day eclipses All eclipses Range of beta(°) PCO(X) 

G18 IIR 0 0 64 to 74 0.000m 

G27 IIF 2 2*30 8 to -13 0.394m 

G29 IIR 2 2*30 11 to -11 0.000m 

首先，将MGEX中心 G18卫星轨道和钟差产品与 IGS精密产品比较，如图

3.1所示。图 3.2a、b分别为轨道 3D差值和钟差差值，虚线值为卫星一个月内β

角变化量。 

 
图 3.1 MGEX G18卫星轨道和钟差与 IGS最终产品差值 

Figure 3.1 Difference of MGEX G18 orbit and clock with IGS final product 
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图中，qzf轨道与 IGS精密轨道产品差值最大，其它分析中心轨道差值较为

接近；各分析中心钟差产品与 IGS 精密钟差产品差值存在一定的独立性，但在

单天范围内保持稳定。进一步分析各天轨道和钟差 RMS 值，如图 3.2 所示，轨

道和钟差产品与 β角间无明显关系。 

 
图 3.2 MGEX G18卫星轨道和钟差与 IGS差值 RMS 

Figure 3.2 RMS of difference between MGEX G18 orbit/clock and IGS product 

其次，将MGEX中心 G29卫星轨道和钟差产品与 IGS精密产品比较，如图

3.3 所示。分析发现，qzf 轨道产品在 β角接近 0 时轨道产品精度有所下降，3D

最大差值为 16cm；grm钟差产品在 β角接近 0时，与 IGS钟差产品差值存在跳

变，最大差值为 0.75ns；其它分析中心轨道和钟差产品精度与 β角无明显相关性。 

 
图 3.3 MGEX GPS PRN29卫星轨道和钟差与 IGS最终产品 3D差值 

Figure 3.3 3D difference of MGEX GPS PRN29 orbit and clock with IGS final product 

图 3.4 为 G29卫星轨道和钟差 RMS 值。qzf 轨道产品在 β角接近 0时单天

RMS最大值为11.8cm； grm钟差产品在 β角接近0时，单天RMS最大值为0.6ns；

其它分析中心轨道和钟差产品精度与 β角无明显相关性，GPS IIR卫星在日蚀期

间仍可获取较高精度的轨道和钟差产品。 
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图 3.4 MGEX GPS PRN27卫星和钟差与 IGS产品 3D差值 RMS 

Figure 3.4 RMS of 3D difference between MGEX GPS PRN27 and IGS product 

第三，将MGEX中心 G27卫星轨道和钟差产品与 IGS精密产品比较，如图

3.5所示。当β角接近 0时，qzf和 CODE中心的 com轨道产品与 IGS最终轨道

产品 3D差值最大可达 25cm和 12cm；com钟差产品与 IGS钟差差值在 β角接近

0时最大差值可达 0.75ns。 

 
图 3.5 MGEX G27卫星轨道与 IGS最终产品 3D差值 

Figure 3.5 3D difference of MGEX G27 orbit and clock with IGS final product  

图 3.6为 G27卫星轨道和钟差 RMS值。当β角接近 0时，qzf和 CODE中

心的 com轨道产品单天RMS最大值分别为 22cm和 6cm，com钟差产品单天RMS

最大值为 0.4ns。GPS IIF卫星由于天线相位中心在轨道坐标系 X方向的改正量

不为 0，当 β角接近 0时，将对 qzf和 com产品精度产生影响。 



第 3章 MGEX精密产品及预报轨道精度分析 

42 

 
图 3.6 MGEX G27卫星轨道和钟差与 IGS 产品 3D差值 RMS 

Figure 3.6 RMS of 3D difference between MGEX G27 and IGS product 

第四，综合分析一个月内的所有三类 GPS卫星， MGEX各分析中心轨道和

钟差产品精度如表 3.3所示。 

表 3.3 所有测试卫星精度分析 

Table 3.3 Analysis of all experimental satellites 

Satellite Type 
Orbit 3D RMS(cm) Clock RMS(ns) 

com wum gbm grm qzf com wum gbm grm 

Full sunlight All 3.1 2.0 2.2 2.7 6.2 0.19 0.10 0.14 0.17 

Eclipse IIR 3.8 2.1 2.3 2.8 6.5 0.17 0.11 0.11 0.17 

Eclipse IIF 4.8 2.2 2.4 3.6 34.1 0.30 0.12 0.19 0.29 

完全光照中的卫星，qzf轨道产品精度较差，RMS为 6.2cm，其它四个分析

中心轨道和钟差精度相当，RMS值分别为 2.5cm和 0.15ns；日蚀中的 Block IIR

卫星，所有分析中心轨道和钟差精度与其完全处于光照中的卫星精度基本一致，

精度下降量很小；日蚀中的 Block IIF卫星，qzf和 com轨道和钟差产品精度较

完全处于光照中的卫星有所下降，其中 com轨道精度为 4.8cm，钟差精度为 0.30ns，

qzf轨道精度为 34.1cm，其它分析中心精度无明显变化。 

3.2.2 各分析中心Galileo和 BDS卫星产品与GFZ中心产品比较 

IGS目前暂未提供 Galileo和 BDS卫星轨道和钟差产品，MGEX也暂未合并

所有分析中心 Multi-GNSS 产品。本节以 GFZ 中心提供的 gbm产品为基准，比

较与其它分析中心产品差值，BDS卫星不考虑 GEO卫星轨道和钟差。 

(1) Galileo轨道和钟差产品比较 

在测试时间内，所有 Galileo卫星未经历日蚀时刻，图 3.7a、b、c、d分别为

com、grm、tum、wum一个月内 Galileo卫星轨道产品与 gbm产品的 3D差值，

虚线为各卫星 β角值。 
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图 3.7各分析中心 Galileo卫星轨道与 GFZ中心比较 

Figure 3.7 Comparison of different analysis centers with GFZ on Galileo satellite orbit 

图中，各分析中心 Galileo轨道符合性较好，除个别时刻外，3D最大差值在

30cm以内，轨道精度与 β角无明显联系。图 3.8a、b分别为 com、grm一个月内

Galileo卫星钟差产品与 gbm产品差值，比较过程中采用 E11卫星作为基准。 

 

图 3.8各分析中心 Galileo卫星钟差与 GFZ中心比较 

Figure 3.8 Comparison of different analysis centers with GFZ on Galileo satellite clock 

图中，卫星钟差差值每天之间存在一个常数跳变，其中 E26、E30卫星跳变

较为明显。一个月内所有 Galileo 卫星轨道和钟差相对于 gbm产品差值 RMS 如
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表 3.4所示。 

表 3.4 一个月内所有 Galileo卫星轨道和钟差比较结果 

Table 3.4 Orbit and clock comparison of all Galileo satellites in one month 

Ref to gbm com grm tum wum 

Orbit RMS 0.15m 0.13m 0.16m 0.14m 

Clock RMS 1.82ns 2.82ns - - 

Clock STD 0.43ns 0.39ns - - 

分析发现，各中心 Galileo轨道产品精度较为接近，约为 15cm；com和 grm

钟差产品差值 RMS为 ns级，但其每天标准差 STD平均值为 0.43ns和 0.39ns，

各卫星钟差每天差值中包含一个固定偏差。 

(2) BDS轨道和钟差产品比较 

BDS卫星在测试时间内 C08、C11、C12卫星经历日蚀期，产品分析中选取

C08、C09、C11、C12、C14共 5颗北斗卫星，分别分析完全光照中的 BDS卫星

和日蚀中的 BDS卫星。 

 

图 3.9各分析中心 BDS卫星轨道与 GFZ中心比较 

Figure 3.9 Comparison of different analysis centers with GFZ on BDS satellite orbit 

图 3.9a为 com一个月 BDS卫星轨道产品与 gbm产品的 3D差值，虚线为卫

星 β角。分析发现，未处于日蚀中的 BDS 卫星 3D 差值较为稳定，平均值约为

17cm；处于日蚀中的卫星，当 β角接近 0时，CODE分析中心的 com轨道产品

与 GFZ的 gbm轨道产品相差较大，3D差值最大超过 2.5m，轨道跳变时刻及 β角

信息如表 3.5所示。图 3.10b为 wum轨道产品与 gbm产品 3D差值，仅在少数时

刻存在跳变。 

表 3.5 日蚀中的 BDS卫星轨道跳变信息(比较 com和 gbm轨道) 

Table 3.5 Orbit jump information for BDS eclipsing satellites(compare com to gbm) 

 Time Beta angle(°) 

C08 Doy355.0000 4.67 
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C11 Doy350.0000 4.75 

C12 Doy350.0000 4.37 

图 3.10a、b分别为 com、wum一个月 BeiDou卫星钟差产品与 gbm产品的

差值，C09为参考星。各分析中心之间 BeiDou卫星钟差独立性较强，两天之间

的连续系较差，但在单天内的符合度较高。 

 

图 3.10各分析中心 Beidou卫星钟差与 GFZ中心比较 

Figure 3.10 Comparison of different analysis centers with GFZ on Galileo satellite clock 

综合分析轨道和钟差产品精度发现，武汉大学分析中心与 GFZ 中心对于 β

角接近 0时的 BeiDou卫星采用较为接近的处理策略，但 CODE分析中心与 GFZ

中心存在一定的差异，轨道和钟差差值为米级。com和 wum所有 BDS卫星轨道

和钟差与 gbm产品比较如表 3.6所示。 

表 3.6 一个月内所有 BDS卫星轨道和钟差比较结果 

Table 3.6 Orbit and clock comparison of all BDS satellites in one month 

Ref to gbm IGSO MEO 

 Orbit RMS Clock STD Orbit RMS Clock STD 

com Full Sunlight 

com Eclipse 

0.23m 0.45ns 0.11m 0.31ns 

0.51m 0.55ns 0.40m 0.45ns 

wum Full sunlight 

wum Eclipse 

0.22m 0.36ns 0.07m 0.31ns 

0.23m 0.37ns 0.14m 0.36ns 

wum轨道和钟差产品与 gbm产品符合度较好，即当 β角接近 0时，轨道和

钟差精度下降很小；com轨道和钟差产品当 β角接近 0时，精度下降明显。 

3.2.3 Galileo和BDS卫星轨道产品DBD值分析 

3.2.2 节分析了各分析中心 Galileo 和 BeiDou 卫星轨道和钟差产品相对于

GFZ 中心产品的精度，本节主要基于两天轨道的不连续性，研究各分析中心
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Galileo和 BeiDou卫星轨道内符合精度。 

Day Boundary Discontinue(DBD)方法由(Griffiths，2009)引入，如图 3.11所示。

将 DayA初始轨道选定为 23:45:00时刻，利用 DayA一天轨道信息作为观测值更

新初轨信息，向后预报至 DayA 23:52:30时刻；将 DayB初始轨道选定为 00:00:00

时刻，利用 DayB 一天轨道信息作为观测值更新初轨信息，向前预报值 DayA 

23:52:30时刻。则在同一 23:52:30时刻轨道差值即为两天轨道误差的综合值。 

 

图 3.11 两天轨道不连续性(DBD) 

Figure 3.11 day boundary discontinue(DBD) between two orbits 

(1) Galileo卫星轨道 DBD分析 

由于所有 Galileo 卫星在测试时间范围内未经历日蚀时刻，分析时选取 E11

卫星作为代表。图 3.12 为一个月内 com、gbm、grm、tum、wum 轨道产品 E11

卫星每天 DBD值，虚线为 β角变化量。可以看出，tum和 com轨道 DBD精度

明显优于其它分析中心，卫星 DBD值与 β角无明显关系。 

 

图 3.12各分析中心 Galileo卫星轨道 DBD值 

Figure 3.12 DBD value of different analysis centers on Galileo satellite orbit 

计算所有Galileo卫星一个月内DBD 平均值如图3.13所示。tum、com、gbm、

wum和 grm Galileo卫星轨道 3D RMS分别为 7.1cm、8.2cm、15.9cm、16.1cm和

18.5cm。 
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图 3.13 各分析中心 Galileo轨道产品 3D DBD RMS 

Figure 3.13 3D RMS of DBD on Galileo orbit from difference AC 

(2) BDS卫星轨道 DBD分析 

部分 BDS 卫星在测试时间范围内经历日蚀期，因此分别分析完全光照中的

卫星和日蚀中的卫星。图 3.14为 com、gbm、wum 轨道产品完全光照中的 IGSO

卫星和MEO卫星一个月的 DBD值。各中心MEO卫星轨道产品精度优于 IGSO

卫星；com轨道产品精度优于 gbm和 wum轨道产品精度。 

 

图 3.14 IGSO 卫星轨道 DBD值分析 

Figure 3.14 DBD value analysis of IGSO satellite orbit 
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地影中的三颗 BeiDou 卫星 C08、C11、C12 β角不同，分别分析三颗卫星

DBD值与 β角关系，如图 3.15所示。 

 

图 3.15 MEO 卫星轨道 DBD值分析 

Figure 3.15 DBD value analysis of MEO satellite orbit 

分析发现，武汉大学的 wum轨道与 GFZ 中心的 gbm 轨道精度较为接近，

即使在 β角接近 0时，仍有较高的符合性；CODE分析中心的 com轨道产品在 β

角接近 0时与 gbm和 wum轨道产品相差较大。各分析中心三颗卫星轨道跳变时

刻及 β角信息如表 3.7所示。 

表 3.7 日蚀中的 BeiDou卫星轨道跳变信息(比较 com和 gbm轨道) 

Table 3.7 Orbit jump information for BeiDou eclipsing satellites(compare com to gbm) 

 com gbm wum 

 Time(doy) Beta angle(°) Time(doy) Beta angle(°) Time(doy) Beta angle(°) 

C08 355.000 4.67 - - - - 

C11 350.000 4.75 351.000 3.92 350.000 4.75 

C12 350.000 4.37 350.000 4.37 349.000 5.19 

BeiDou 卫星地面控制中心发布的 C11 和 C12 卫星姿态变化时刻分别为

doy350.8194 和 doy350.5866， β角接近于 o4  (personal communication)。表中，

各分析中心轨道跳变时刻尽管存在一定的差异，但总体在 β角接近于 o4 附近。 



同济大学 博士学位论文 多系统 GNSS实时轨道和钟差估计研究 

49 

 

图 3.16 所有 BeiDou卫星一个月内 DBD值 

Figure 3.16 DBD of all BeiDou satellites in one month 

综合分析所有 BeiDou 卫星 DBD 值，如图 3.16 所示。对于完全光照中的

BeiDou卫星，com产品 IGSO和MEO卫星 DBD值分别为 7.6cm和 4.5cm；gbm

产品 DBD值与 wum产品较为接近，IGSO和 MEO卫星 DBD值约为 26.7cm和

18.4cm。对于处于日蚀中的 BeiDou 卫星，当β角接近 0 时，com产品 DBD 值

存在跳变，IGSO 和 MEO 卫星 DBD 值分别为 43.5cm和 28.1cm；gbm 和 wum

产品DBD值基本保持与完全光照中的卫星一致。因此，对于完全光照中的BeiDou

卫星，com产品内符合精度优于 gbm和 wum产品，但对于日蚀中的 BeiDou卫

星，当 β角接近 0时，gbm和 wum产品内符合精度优于 com产品。 

3.3 基于精密轨道产品的Galileo 和BeiDou卫星预报 

轨道预报的基本原理为将一定弧长的已知轨道作为观测值，初轨选定为弧长

末端时刻，更新初轨时刻轨道参数，采用数值积分方法预报卫星轨道，如图 3.17

所示。 

 

图 3.17 轨道预报原理 

Figure 3.17 Principle of orbit prediction 

GPS卫星轨道预报研究比较成熟，(Choi，2013)分析得出采用 40至 45小时

的轨道弧长，预报一天 GPS轨道精度最佳。本节基于 GPS预报轨道的相关结论，
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分析轨道弧长对 Galileo和 BeiDou卫星预报轨道精度的影响量。 

(1) 轨道弧长对 Galileo卫星预报轨道影响 

已知轨道采用 2015年 12月 1日(doy335)至 2015年 12月 30(doy364) CODE

中心发布的 com轨道产品，分别测试轨道弧长为 32h、42h、52h和 62h时，Galileo

卫星预报 24h轨道相对于 com精密轨道的精度。由于测试期内所有 Galileo卫星

未经历日蚀情况，各卫星预报轨道精度相当，本节仅给出 Galileo E11卫星预报

轨道与精密轨道的 Along、Cross和 Radial方向差值情况。 

图 3.18a、b、c、d分别为 E11卫星基于 32h、42h、52h、62h弧长，预报 24h

后与精密轨道产品差值。可以看出，除少数历元外，预报轨道精度较为稳定。进

一步分析所有 Galileo卫星一个月内预报轨道精度，如图 3.19所示。 

 

 

图 3.18基于不同弧长的 Glileo预报轨道与精密轨道差值(E11) 

Figure 3.18 Difference between Galileo predicted orbit and precise orbit(E11) 
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图 3.19 不同弧长 Galileo卫星预报轨道精度 

Figure 3.19 precision of predicted Galileo orbits based on different arc length 

结果表明，弧长对 Galileo卫星预报轨道精度的影响量与 GPS卫星一致，采

用 42h弧长为最佳，预报 24小时后 Along、Cross和 Radial方向 RMS值分别为

16.4cm、6.0cm和 7.0cm。 

(2) 轨道弧长对 BeiDou卫星预报轨道影响 

部分 BeiDou卫星在测试期内经历日蚀期，分析时分别考虑处于日蚀期的卫

星和完全光照中的卫星。同样测试基于 32h、42h、52h、62h弧长，预报 24h后

与精密轨道产品精度，如表 3.8所示。 

表 3.8 采用不同弧长的 BeiDou卫星预报轨道精度 (单位：cm) 

Table 3.8 Precision of BeiDou predicted orbit based on different arc length(unit: cm) 

arc based 32h 42h 52h 62h 

Satellite A C R A C R A C R A C R 

IGSO-E 151.8  20.1  30.5  130.8  21.9  26.8  124.9  35.1  28.2  143.4  44.3  29.2  

IGSO-F 35.6  7.5 7.7 29.0  8.9 6.8  32.9  10.1  7.7  37.6  11.5 8.4 

MEO-E 86.3  19.3  17.8  98.5  24.1  18.6  114.0 28.9  20.1  130.5  34.8  20.9  

MEO-F 8.9 3.3 1.9 8.3 3.4 2.0  10.7  3.7 2.4  12.9  3.9 2.7 

表中，IGSO-E 和 MEO-E 分别表示处于日蚀中的 IGSO 卫星和 MEO卫星，

IGSO-F 和 MEO-F 分别表示完全光照中的 IGSO 卫星和 MEO 卫星。分析发现，

与 GPS和 Galileo卫星一致，采用 42h弧长预报 BeiDou卫星轨道精度最佳，预

报 24小时 IGSO卫星 Along、Cross和 Radial方向 RMS值分别为 29.0cm、8.9cm

和 6.8cm，MEO卫星 Along、Cross和 Radial方向 RMS值分别为 8.3cm、3.4cm

和 2.0cm；当卫星处于日蚀期时，IGSO 卫星 Along、Cross和 Radial方向 RMS

值分别为 130.8cm、21.9cm和 26.8cm，MEO卫星 Along、Cross和 Radial方向 RMS

值分别为 98.5cm、24.1cm和 18.6cm。 
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为了分析日蚀中北斗卫星预报轨道的跳变情况，分析其基于 42h弧段的预报

轨道精度和精密轨道自身精度，如图 3.20所示。 

 

图 3.20 预报轨道和精密轨道精度分析 

Figure 3.20 Precision analysis of predicted orbit and precise orbit 

图中，预报轨道精度整体精度差于精密轨道精度，当 β角接近 0时，预报轨

道存在跳变，精度为米级。预报轨道精度跳变具体信息如表 3.9所示。 

表 3.9 日蚀中的 BeiDou卫星轨道跳变信息(比较预报轨道和精密轨道) 

Table 3.9 Orbit jump information for BeiDou eclipsing satellites(compare predicted orbit to 

precise orbit) 

 Time Beta angle(°) 

C08 Doy351 8.01 

C11 Doy350 4.75 

C12 Doy350 4.37 

对比表 3.7可以发现， C11和 C12卫星轨道跳变时刻与表 3.8一致。 

3.4 本章小结 
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IGS MGEX各分析中心对不同星座采取了不同的处理策略，本章研究各中心

GPS、Galileo 和 BDS卫星轨道和钟差精度。轨道精度采用三种评定方式：一是

将 GPS 轨道与 IGS 最终精密轨道比较；二是选取 GFZ中心轨道产品作为参考，

分析 Galileo和 BDS卫星轨道和钟差精度；三是分析连续两天轨道的不连续性评

价 Galileo和 BDS卫星轨道精度。 

完全处于光照中的 GPS卫星， qzf轨道产品精度较差，为 6.2cm，其它所有

分析中心 GPS 轨道 RMS 平均值为 2.5cm，钟差 RMS 为 0.15ns；对于处于日蚀

中的 Block IIR卫星，轨道和钟差精度与完全光照中的卫星精度一致；对于处于

日蚀中的 Block IIF卫星，com轨道精度为 4.8cm，钟差精度为 0.30ns，qzf轨道

精度为 34.1cm，其它分析中心轨道和钟差精度不变。 

以 GFZ中心轨道和钟差产品作为参考，分析其它中心 Galileo 和 BDS卫星

轨道和钟差产品精度。各中心 Galileo轨道产品精度较为接近，RMS约为 15cm；

com和 grm钟差产品差值 RMS为 ns级，但其每天标准差 STD平均值为 0.43ns

和 0.39ns，各卫星钟差每天差值中包含一个固定偏差。com、wum 完全光照中

的 BeiDou卫星轨道和钟差产品与 gbm产品符合度较好，IGSO轨道精度和钟差

STD值为 0.23m和 0.40ns，MEO轨道精度和钟差 STD值为 0.09m和 0.31ns；当

卫星 β角接近 0时，wum轨道和钟差精度下降很小，但 com轨道和钟差产品精

度下降明显,。 

通过研究 Galileo和 BDS卫星两天轨道的 DBD值，分析各分析中心卫星轨

道内符合精度。结果表明，TUM中心Galileo轨道产品精度最高，DBD值为 7.1cm；

CODE中心 Galileo轨道产品精度略差于 TUM中心产品，DBD值为 8.2cm；GFZ

中心、武汉大学中心和 CNES中心 DBD值依次为 15.9cm、16.1cm和 18.5cm。

对于处于完全光照中的 BeiDou卫星，CODE分析中心精度最高，IGSO和MEO

卫星 DBD值分别为 7.6cm和 4.5cm；GFZ分析中心 IGSO和MEO卫星 DBD值

分别为 24.8cm和 18.1cm；武汉大学分析中心 IGSO和MEO卫星 DBD值分别为

28.6cm和 18.6cm。对于处于日蚀中的卫星，CODE中心 BDS卫星轨道精度下降

明显，IGSO和MEO卫星 DBD值分别为 43.5cm和 28.1cm，而 GFZ和武汉大学

分析中心轨道精度损失量较小。 

以 com轨道作为观测值，测试不同弧长对 Galileo 和 BeiDou卫星轨道预报

精度的影响。分析发现，与 GPS卫星一致，采用 42小时精密轨道弧长，Galileo

和 BeiDou卫星预报轨道精度最佳。Galileo卫星预报 24小时后 Along、Cross和

Radial方向RMS值分别为 16.4cm、6.0cm和 7.0cm。BeiDou卫星预报 24小时 IGSO

卫星 Along、Cross和 Radial方向 RMS值分别为 29.0cm、8.9cm和 6.8cm；MEO

卫星 Along、Cross和 Radial方向 RMS值分别为 8.3cm、3.4cm和 2.0cm。当卫
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星处于日蚀期时，IGSO卫星 Along、Cross和Radial方向RMS值分别为 130.8cm、

21.9cm和 26.8cm；MEO卫星 Along、Cross和 Radial方向 RMS值分别为 98.5cm、

24.1cm和 18.6cm。日蚀期内预报轨道精度下降比较明显。 
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第4章 基于事后精密定轨的Multi-GNSS实时预报轨道研究 

4.1 引言 

实时预报轨道基于事后解算的精密初轨和力学参数信息，利用积分器外推一

定弧长卫星轨道，理论上只要外推弧段大于事后解算时间即可获取实时预报轨道。

通常情况下，实时预报轨道精度仅与初轨精度相关，但当卫星经历地影时刻或卫

星姿态发生变化时，预报轨道精度将受到额外影响。本章研究基于事后最小二乘

估计的Multi-GNSS实时预报轨道，分析地影期间预报轨道精度。 

首先，阐述 Multi-GNSS 事后精密定轨的原理及数学方法，建立观测方程，

推导线性化公式，阐述最小二乘估计在精密定轨中的实现；编制Multi-GNSS事

后精密定轨软件，包括轨道积分、数据预处理、最小二乘参数估计、残差分析和

模糊度固定等功能函数。 

其次，研究地影期间轨道积分误差对最小二乘精密定轨精度的影响量，分别

分析完全光照中和地影中卫星轨道内符合和外符合精度；针对地影期间卫星轨道

精度较差的情况，研究加入速度变化参数对精密轨道的改进量。 

第三，BDS IGSO和MEO卫星在 β 角接近 o0 时，卫星姿态将由 yaw-steering

模型转变为 orbit-normal模型，本章将研究姿态变化对轨道精度的影响。 

第四，ECOM光压模型最初目的为服务于 GPS卫星，本章将目前 CODE中

心新的 ECOM2光压模型应用于 BeiDou卫星，测试其效果。 

第五，当完成 Multi-GNSS 事后精密定轨后，基于得出的最佳最小二乘解，

采用第二章得出的探测地影边界的积分方法和第三章得出的最佳已知弧长，预报

GPS、Galileo和 BeiDou卫星轨道，并分析其精度。 

4.2 事后精密定轨基本原理及数学方法 

4.2.1 事后精密定轨基本原理 

事后精密定轨中的初轨时刻可选定为计算弧段(如 3天)内的任意时刻，根据

初始轨道信息积分生成参考轨道和任意时刻相对于初轨时刻的状态转移矩阵，在

各历元处建立观测方程，通过状态转移矩阵将轨道参数线性化至初轨时刻，解算

得出初轨参数改正数，采用数值积分方法获取精密轨道。图 4.1为事后精密定轨
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基本原理。 

 

图 4.1事后精密定轨基本原理 

Figure 4.1 Principle of post-processing orbit determination 

初始轨道选定为 0X ，积分生成参考轨道 jX 和状态转移矩阵 j,0Φ ，假设在 j

历元处 GNSS单系统伪距和载波相位观测方程为(Hofmann，1992；Dach，2007) 

p
r

s
p

s
pp,r

sss
r

ss
j MultiddTIdtcdtcP ερ ++++++⋅−⋅+=         (4.1) 
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其中 if 为频率，上标 s表示不同星座卫星， s
jp 和 s

jL 为伪距和载波相位观测

值， sρ 为几何距离， c为光速， rdt 为接收机钟差， sdt 为卫星钟差， sI 为电离

层延迟， sT 为对流层延迟， s
ib 为相位观测值模糊度， p,rd 和 Φ,rd 为接收机伪距

和相位观测值硬件延迟， s
pd 和 sdΦ为卫星伪距和相位观测值硬件延迟，

s
pMulti 和

sMultiΦ为伪距和相位观测值多路径影响，
s
pε 和 s

Φε 为伪距和相位观测值未模型化

误差。在进行Multi-GNSS联合处理时，需引入系统差参数，包括 Galileo卫星相

对于 GPS 卫星的系统差和 BeiDou卫星相对于 GPS 卫星的系统差，解算时以某

一测站为基准。 

将观测方程在 j历元处进行线性化处理，如轨道参数中采用 5 个光压参数，

则初轨参数为 ( )000000000000 XS,XC,X,Y,D,z,y,x,z,y,xr &&&= ，令测站位置为

( )ssss z,y,xr = 则将观测方程线性化至 j历元处为： 
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式中 v为残差， jdx 、 jdy 和 jdz 为 j历元处卫星相对于参考轨道的改正值，

δ 为 j历元处其它参数改正值， A为其线性化系数阵， l为常数项。 

利用状态转移矩阵在式(4.3)基础上将观测方程线性化至初轨时刻： 

lAdr
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结合第二章式(2.24) ，若采用 5 个光压参数，单颗卫星状态转移矩阵 i,0Φ 为

1111× 矩阵，轨道在 j历元处线性化系数矩阵维数为 31× 。因此，在将观测方程

线性化至初始时刻时，若不考虑卫星加速度和速度变化，式(2.24)中状态转移矩

阵 i,0Φ 仅第一行 113× 维矩阵参与计算。 

在建立 GNSS观测方程过程中，需考虑以下误差改正： 

(1) 与硬件相关的误差 

包括接收机硬件延迟、卫星硬件延迟、系统差、频间差等。 

(2) 与传播路径相关的误差 

包括对流层天顶方向延迟、电离层延迟、相对论效应、多路径效应、相位整

周模糊度等(Böhm，2006；Dow J，2007)。 

(3) 与测站相关的误差 

包括接收机钟差、接收机天线高和天线相位中心改正、潮汐改正等

(Matsumoto，2000)。 

(4) 与卫星相关的误差 

包括卫星钟差、卫星天线相位中心改正、卫星天线相位缠绕改正等。 

大量相关文献(Leick，2015；Elliott，2005)对此做了详细的分析与讨论，本

文不再进一步论述。 

4.2.2 最小二乘估计数学模型 

最小二乘估计是 GNSS事后精密定轨中的经典理论，解算过程中可能存在两

类迭代处理，一是最小二乘估计方法本身的迭代处理，当改正数足够小时停止迭

代，二是当初始轨道偏离真实轨道较远时，需重复更新初始轨道。本节阐述最小

二乘批处理和序贯最小二乘数学模型。 

(1) 最小二乘批处理 

式(4.4)线性化处理后建立误差方程为： 

vAxz +=                              (4.5) 
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式中 z为常数项， x为待估参数， A为系数矩阵， v为残差。最小二乘理论

基本思想是使得残差的平方和等于最小，即： 

min)Axz()Axz()x(J T =−−=                    (4.6) 

    使得式(4.6)成立的必要条件为功能函数 )x(J 的一阶导数等于 0： 

[ ] [ ]

[ ]TTTTTTT

TT

)zAAxA(x)zAAxA(x

Axz)Axz()Axz()Axz()x(J

−+−=

−−+−−=

δδ

δδδ

            
             (4.7) 

    要使得 0=)x(Jδ 成立，则： 

zAAxA TT =                            (4.8) 

    令最小二乘解为 lsx ，则其唯一形式为： 

zA)AA(x TT

ls

1−=                          (4.9) 

    假设式(4.5)中的残差v为随机白噪声，且满足： 

0=)v(E , m

T I)vv(E =                         (4.10) 

    综合式(4.5)和式(4.9)可得： 

vAAxAzAAxA TTT
ls

T +==                      (4.11) 

    式(4.11)可写成： 

vA)xx(AA T

ls

T =−                          (4.12) 

    结合式(4.10)残差v的特性可得 )x(Ex ls= ，则： 

[ ] A)vv(EA)AA()xx)(xx(E)AA( TTTT

lsls

T =−−               (4.13) 

    化简后可得： 

[ ] 1−=−−= )AA()xx)(xx(EP TT
lslsXls

                (4.14) 

    其中
lsXP 为协方差， 1−)AA( T 为信息矩阵，通常可写为 xΛ 。 

GNSS精密定轨中，可以将所有历元观测值建立整体误差方程，利用式(4.9)

进行求解，即最小二乘批处理。该方法优点为可一步得出所有待估参数，缺点为

法方程维数较大，且需要迭代处理，求解时耗时较大(Deutsch，1965)。 

(2) 序贯最小二乘 

序贯最小二乘通过传递参数协方差信息，消除解算过程中失效的参数，降低

法方程维数，实现与批处理相同的结果。序贯最小二乘主要包括两个步骤：一是

将带有先验信息的初值作为虚拟观测值与真实观测值联合求解；二是将当前的解

算值及其信息矩阵进行预报。 

在误差方程式(4.5)基础上，假设 x存在一个先验值 x~，其先验信息矩阵为Λ
~
，
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则式(4.5)变为： 


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功能函数 )x(J1 为： 
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    )x(J1 一阶偏导数为： 
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要使得 01 =)x(Jδ 成立，则： 

zAx~
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x̂)AA
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T +Λ=+Λ                      (4.18) 

    可得其协方差
lsXP 为： 
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               (4.19) 

若 x中所有参数为固定不变量，则式(4.18)和式(4.19)为序贯平差基本递归公

式。但在 GNSS精密定轨中，对流层天顶方向延迟、卫星和接收机钟差等在历元

间存在变化。因此，GNSS数据处理中需将待估参数分为两类：与过程噪声相关

的参数 p (卫星钟差、接收机钟差、对流层参数)和固定不变量 y (轨道参数、测站

坐标、模糊度、系统差)。 

各参数由 j历元至 1+j 历元状态转移矩阵为： 
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式中M 为对角阵，对于白噪声参数可取 0，对于随机游走参数可取 1；

),(Nwj
20 σ∈ 为过程噪声。 

l 结合先验信息和观测信息进行参数解算 

假设在 j历元处待估参数先验信息为 jN
~
，观测方程为 jjj vBpAyz ++= ，

则法方程为： 
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式中 jN 为 j历元观测方程信息矩阵，可根据(4.18)式求解未知参数。 

l 对解算结果进行预报处理 



同济大学 博士学位论文 多系统 GNSS实时轨道和钟差估计研究 

60 

由参数处理得出 j历元处参数和信息矩阵 jN̂ 满足： 
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根据式(4.20)状态方程将 j历元处参数替换为 1+j 历元，由过程噪声 jw 的特

性可知 01 =⋅−= − )xMx(rwr jjwjw ，则 
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式中 jp 所对应的参数在本次解算中无需考虑，可通过矩阵变换的方式消去，

提高解算效率，待最后历元解算完成后，采用向后平滑的方法恢复递推过程中被

消去的参数。 

4.2.3 Multi-GNSS事后精密定轨程序设计及实验分析 

最小二乘事后定轨中，各功能程序可相互独立，包括轨道积分、数据预处理、

最小二乘参数估计、残差分析和模糊度固定，如图 4.2所示，椭圆形表示各功能

程序，长方形表示输出结果。 

 

图 4.2 最小二乘处理流程 

Figure 4.2 Process of LSQ method 

(1) 轨道积分模块 

轨道积分模块包括三种积分方法：RK4、RKF和 Adams-Moulton。当选择多

步法 Adams-Moulton积分器时，可任意选择 RK4或 RKF单步法计算其启动值；

单步法 RK4、RKF 积分器针对处于地影中的卫星可探测地影边界，灵活改变节
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分步长。 

(2) 观测数据预处理 

事后观测数据预处理基于单个 RINEX文件，提取每颗卫星相对于每个测站

的观测值，根据每个历元是否存在观测值将其分成若干弧段，然后分别对每个弧

段进行预处理，直至完成所有观测值。具体流程如图 4.3所示。 

 
图 4.3 观测数据事后预处理 

Figure 4.3 Post preprocessing of observation 

l 跳秒探测 

接收机钟存在缓慢漂移的现象，通常情况下当偏移量大于 1ms 时，在接收

机生成 RINEX观测文件之前，对伪距和载波相位观测值进行 1ms整数量级改正。

然而，对于一些接收机(如 TRIMBLE 4000和 ASHTECH Z-XII)，仅对伪距观测

值进行了改正，导致相位观测值与伪距观测值不符，存在跳秒(Zhang，2007；Chen，

2009)。跳秒探测方法采用比较历元 i和 1−i 间无电离层组合伪距观测值差值
iCP∆

和相位观测值差值
iCL∆ 。 

 
1−

−=∆
iii CCC PPP ，

1−
−=∆

iii CCC LLL                 (4.24) 

式中，
iCP∆ 和

iCL∆ 的差值为观测值噪声，若两者差值大于 1ms则发生跳秒。 

l Melbourne-Wübbena(MW)组合 

MW组合波长较长且噪声较小，是进行周跳和粗差探测的重要手段，但无法

探测出同时发生在两个频率上相同的周跳，主要流程如图 4.4所示。 
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图 4.4 基于MW组合的周跳和粗差探测 

Figure 4.4 Cycle slips and outliers detection based on MW combination 

首先，计算一颗卫星对应于一台接收机一个弧段内的宽巷模糊度平均值

>< wb 和标准差 wσ ，如 wσ 大于 0.5周，则认为弧段内可能存在粗差或周跳。将

弧段分解为两个相等的部分，对前一弧段进行上述分析，直至分解后的弧段 wσ 小

于 0.5周。 

其次，第一步完成后假设获取 1−j 个历元的干净数据，其平均值和标准差分

别为 1−jb 和 1−jstd 。从 j历元开始检查宽巷模糊度与 1−jb 的差值，如果差值大于 1

周，则认定为粗差，若连续两个历元粗差值小于 1周，则认定为周跳。 

第三，假设在 j历元发生周跳，计算从 1+j 历元至弧段末尾处的宽巷模糊度

平均值 jb 和标准差 jstd ，如果 jstd 大于 0.5周，则暂时删除 1+j 历元后宽巷模糊

度与其平均值差值大于 jstd*3 的时刻，直到 jstd 小于 0.5 周。计算周跳值

)bbint( jj 1−− ，合并第二步和第三步的两个弧段，然后将删除的历元重新加入至

合并后的弧段中。 

第四，重复一至三步，直到所有周跳探测完毕，删除弧长较短弧段。再次整

体计算宽巷模糊度平均值 >< wb ，剔除宽巷模糊度与其差值大于 5周的所有历元

观测值。 

l 无几何影响组合(Geometry-Free) 

无几何影响组合仅包含电离层延迟和模糊度参数，但其波长较短，基于伪距

观测值计算得出的模糊度值不能很好地应用于观测数据周跳和粗差探测。基于此，

(Blewitt，1990)建议使用多项式拟合的方法获取无几何影响组合伪距观测值Q，

从而得出无几何影响组合模糊度，具体方法可参考(Blewitt，1990)。 

l 无电离层组合伪距和相位差值组合( CC PL − ) 

一些情况下，接收机由于自身对观测数据的滤波和平滑处理，可能会引入系
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统误差，且这些系统误差不能被 MW组合探出。 CC PL − 仅包括模糊度和噪声，

尽管其噪声值较单个频率观测值放大了 3 倍，仍可成功探测系统误差(Bernese 

Version 5.0)。具体方法为计算整个弧段内 CC PL − 的平均值和标准差，若标准差

大于 2m，则删除 CC PL − 与平均值差值大于 3倍标准差的观测数据，循环直至标

准差符合要求。 

(3) 参数估计及残差分析 

参数估计采用序贯最小二乘方法，各历元传递协方差信息，删除当前历元失

效参数，储存在固定位置，在最后历元处求解参数，然后向后平滑求解删除的失

效参数，具体流程如图 4.5所示。 

 
图 4.5 参数估计流程 

Figure 4.5 Process of parameter estimation 

图中，参考轨道和状态转移矩阵由轨道积分模块生成，卫星钟差初值由广播

星历计算得出，接收机钟差初值在每个历元处由伪距观测值计算得出；对伪距和

相位观测值进行误差改正后建立观测方程，消除失效参数(如卫星和接收机钟差、

对流层及模糊度等)；最小二乘参数估计，生成残差文件；向后平滑求解序贯平

差过程中消除的参数。 

Multi-GNSS 精密定轨中的参数主要包括卫星轨道参数、对流层延迟、卫星

钟差、接收机钟差、模糊度和系统差等。钟差基准采用固定一接收机钟差的方式，

系统差基准采用固定一监测站系统差的方式。参数设置如表 4.1 所示(Bertiger，

2010)。 

表 4.1序贯最小二乘估计参数设置 

Table 4.1 Settings of parameters in sequential LSQ method 

Parameter Initial value A priori sigma Process noise Time update Time 

correlation 

Sat. position Broadcast  10m - - - 
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Sat. velocity Broadcast  1cm/s - - - 

SRP Zero 0.1 - - - 

Sat.clock Broadcast  50m 300km 300s White noise 

Rec.clock Estimated  50m 500km 300s White noise 

ZTD Model 0.5m 0.05mm/sec0.5 3600s Random wallk 

Ambiguity Estimated 5m - - - 

ISB Zero 1000m - - - 

表中，光压参数(SRP)初值设置为 0，对流层天顶方向延迟初值通过模型计

算得出，模糊度初值通过伪距和相位观测值计算得出，系统差参数初值设为 0。 

在参数解算完成后对残差文件进行分析，基于数据预处理中建立的各个弧段

计算其残差标准差，如某个历元残差大于三倍标准差，则可能存在粗差或新的模

糊度。 

(4) 模糊度固定 

从原始载波相位观测值生成理论来说，初始相位模糊度应为整数。然而，由

于观测值中包含钟差、硬件延迟和初始相位偏差等影响使得模糊度参数失去整数

特性。因此，目前的模糊度固定方法需依赖于双差理论，在单个系统间进行。此

外，在 GNSS数据处理中，通常采用无电离层组合消除电离层一阶项影响，组合

后的载波相位观测值模糊度不再为整数，通常将其还原为宽巷模糊度和窄巷模糊

度的组合来实现整数模糊度固定。本节模糊度固定基于非差无电离层组合观测值，

具体包括以下几个步骤如图 4.6所示。 

 

图 4.6模糊度固定 

Figure 4.6 Ambiguity resolution 

l 求解非差无电离层组合模糊度浮点解 

假设观测方程中无电离层组合观测值模糊度为 i
Ckb ，且满足： 
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Ck
i
C

i
Ck

i
k

i
Ck )fracn(b φφ ∆−∆++=                    (4.25) 

其中上标 i表示卫星，下标 k表示接收机， i
kn 为整数模糊度， i

Ckfrac 为无电

离层组合后模糊度的小数部分， i
Cφ∆ 和 Ckφ∆ 分别为与卫星和接收机相关的未校

准相位延迟。 

采用参数估计理论求解出 i
Ckb 估计值为 i

Ckb̂ ，中误差为 i
bCσ 。分析式(4.25)发

现，
i
Ckb̂ 在不同接收机和卫星之间建立双差可消除

i
Cφ∆ 和 Ckφ∆ 影响，但无法分离

i
Ckfrac 部分。因此，需将无电离层组合模糊度表示为宽巷模糊度和窄巷模糊度的

组合。 

l 宽巷模糊度固定 

计算与上述参数估计相同时间范围内的非差宽巷模糊度，采用多历元伪距观

测值，求解非差宽巷模糊度平均值
i
wkb̂ 和其标准差 i

kwb̂
σ 。 

i
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i
wk bb̂ = ， 
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式中 表示求取平均值， i

kN 为观测值个数。宽巷模糊度具备整数特性，在

进行双差组合后，双差模糊度为整数。 
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式中
j,i
l,kwb̂ 为双差宽巷模糊度， j,i

l,kwb̂
σ 为其标准差。模糊度固定判定方法可参

考(Dong，1989；Teunissen，1995)。 

l 窄巷模糊度固定 

窄巷模糊度通过无电离层组合模糊和宽巷模糊度求解得出： 
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式中
j,i
l,knb̂ 为双差窄巷模糊度， j,i

l,knb̂
σ 为其标准差，

j,i
l,kwn̂ 为模糊度固定后的双

差宽巷模糊度。窄巷模糊度固定判断方法可参考宽巷模糊度。 

l 重新求解各参数 

将可同时固定的宽巷和窄巷双差模糊度还原为无电离层组合双差模糊度
j,i
l,Ckb ，建立观测方程： 

j,i
l,Ck

j
Cl

i
Cl

j
Ck

i
Ck b)bb()bb( =−−−                    (4.29) 

将观测方程与参数估计中的观测方程联立，给予较高权重(如 1010 )，重新求

解未知参数。 

模糊度固定需要基于参数的估计值和协方差信息，如在序贯最小二乘处理过

程中删除了失效的模糊度参数，则模糊度最终解算值为各卫星在最后一弧段内的
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模糊度，固定后需向后平滑还原删除掉的失效参数。部分模糊度固定后，各参数

的解算精度提升，可能会有新的模糊度被固定，因此需要迭代直至没有新的模糊

度可以被固定。 

4.3 Multi-GNSS事后定轨实验分析 

计算数据采用 IGS RTS组织的实时监测站和MGEX每小时更新数据的监测

站观测数据，测站情况如图 4.7所示。绿色五角星为 GPS监测站，共 60个；红

色圆圈为 Galileo监测站，共 45个，黑色点为 BeiDou监测站，共 36个。 

 

图 4.7 测站信息(绿色五角星为 GPS监测站，红色圆圈为 Galileo监测站，黑色点为 BeiDou

监测站) 

Figure 4.7 Sites information(green star represent GPS site, red circle denotes Galileo site, and 

black dot indicates BeiDou site) 

观测数据时间范围为2015年12月1日(doy335)至2015年12月30日(doy364)，

数据采样间隔为 30s，GPS G04卫星在该时间段内无观测数据。所有经历地影的

卫星信息如表 4.2所示。 

表 4.2卫星进出地影时间 

Table 4.2 Entering and exiting time of eclipse 

 Start and end doy Total times Penumbra duration Umbra duration 

G08 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

G17 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

G19 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

G27 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

G29 335 to 364 2*30 60-70seconds 50-60minutes 

C08 350 to 364 2*15 60-70seconds 50-60minutes 
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C11 340 to 364 2*25 60-70seconds 50-60minutes 

C12 340 to 364 2*25 60-70seconds 50-60minutes 

通常情况下卫星在半影期(penumbra)内的时间约为 1 分钟，在全影(umbra)

区内的时间约为 1小时，但当卫星刚进入日蚀期时，半影期内的时间可变为几分

钟，全影区内的时间小于 50分钟。 

4.3.1 地影期间轨道精度分析 

第二章研究发现地影期间轨道积分误差在积分三天弧长后可达几十厘米，本

节首先研究积分误差对最终精密轨道解算值的影响量，然后分别分析各卫星轨道

精度。精度评定采用分析两天重复轨道精度和与 CODE精密轨道比较的方法。 

地影期间卫星分别采用 60s 固定积分步长和探测地影边界的可变积分步长

得出的最终卫星轨道差异如图 4.8所示。圆圈形状为 GPS卫星，星形为 BeiDou

卫星，不同颜色代表不同卫星号。 

 

图 4.8 采用不同积分步长轨道差值 RMS 

Figure 4.8 RMS of different orbit with different step size 

分析发现，主要差异体现在 Along 方向，RMS 最大值为 8.8cm，平均值为

2.3m；Cross和 Radial方向 RMS平均值分别为 0.003m和 0.007m；除 BeiDou C11
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卫星外，其它卫星轨道差值与 β 角未表现出明显相关性。因此，对于处于地影中

的卫星，尽管积分器引起的参考轨道误差较大，但对状态转移矩阵的影响较小，

当存在观测值进行改正时，对最终精密轨道精度影响较小。 

分析所有卫星重复轨道精度和与 CODE 精密轨道比较的外符合精度，如图

4.9所示。 

 

图 4.9 所有卫星轨道内符合和外符合精度 

Figure 4.9 Overlap and accuracy w.r.t CODE orbits 

图中横轴为卫星号，“GPS”表示未处于地影期的所有 GPS 卫星 RMS 平均

值，“C-I”和“C-M”表示未处于地影期的所有 BeiDou IGSO和MEO卫星 RMS

平均值，“IOV”表示 Galileo 卫星 RMS 平均值。分析发现，地影中的卫星轨道

精度低于完全光照中的卫星，对于 BeiDou卫星而言，地影中卫星轨道精度下降

量明显。所有卫星轨道内符合和外符合精度分析如表 4.3所示。 

表 4.3 Multi-GNSS轨道精度分析(单位：cm) 

Figure4.3 Precision analysis of Multi-GNSS orbit(unit:cm) 

 2-day overlap Difference w.r.t CODE orbit 

 Along Cross Radial Along Cross Radial 

GPS Full sunlight 5.3 2.9 1.3 4.5 4.3 3.1 

GPS Eclipse 12.9 4.8 2.6 15.2 3.9 4.6 

BeiDou Full sunlight 14.5 9.9 3.9 14.6 10.9 3.8 
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BeiDou Eclipse 81.4 26.8 13.7 36.8 13.6 17.6 

Galileo 13.6 6.4 3.8 19.7 20.2 9.4 

表中，完全光照中的 GPS、BeiDou和 Galileo卫星三维内符合精度为 6.1cm、

17.9cm和 15.5cm，三维外符合精度为 6.9cm、18.6cm和 29.7cm；地影中的 GPS

卫星轨道内符合精度和外符合精度分别为 14.0cm和 16.4cm，BeiDou卫星轨道内

符合精度和外符合精度分别为 86.8cm和 43.0cm。 

4.3.2 速度变化参数对轨道精度影响 

速度变化 (Velocity Break)参数也称伪随机轨道参数 (Psuedo-stochastic 

parameters)，在指定时刻指定方向加入卫星速度变化量，避免参数估计中假设卫

星速度为平滑连续，这对于地影中的卫星而言作用明显。本节对所有 GNSS卫星

每隔 12小时在 Along、Cross和 Radial方向估计一次速度变化参数，研究其最终

轨道精度。 

假设在 it 时刻卫星速度变化为 dv，则在任意 itt ≥ 时刻卫星速度 tv 为： 

tt,tt,tt edvvv
i

⋅⋅Φ+Φ= 00
                      (4.30) 

式中 t,ti
Φ 为状态转移矩阵， te 为指定方向单位向量。参数解算中，三个随机

参数的约束分别为 sec/mE. 61 − 、 sec/mE. 51 − 和 sec/mE. 81 − 。当在 itt ≥ 时刻时，

观测方程线性化中加入式(4.30)；待解算完成后，结合更新后的初始轨道和速度

变化参数更新最终精密轨道。需要注意的是，卫星初始位置和速度通常描述在惯

性坐标系下，而随机参数描述在卫星轨道坐标系下，计算时需进行坐标转换。 
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图 4.10 考虑速度变化后日蚀中卫星两天重复轨道精度 

Figure 4.10 2-day orbit overlap after considering velocity breaks 

图 4.10 为加入速度变化参数后一个月内所有日蚀卫星重复轨道精度，横轴

为年积日，纵轴分别为各方向 RMS值和卫星 β 角，圆圈符号表示 GPS卫星，点

符号表示 BeiDou卫星，虚线表示卫星 β 角，不同颜色对应不同卫星号。对于 GPS

卫星而言，除了 G08卫星仍有三天 Along方向 RMS大于 10cm外，其余处于日

蚀中的 GPS卫星沿轨方向精度均优于 7cm，较 4.3.1节计算结果精度提升比较明

显。对于 BeiDou 卫星而言，当 β 角接近 o0 时轨道仍存在一定跳变，但较 4.3.1

节结果仍有较大提高，Along方向最大 RMS约为 50cm。 
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图 4.11 考虑速度变化后日蚀中卫星轨道外符合精度 

Figure 4.11 Orbit precision with respect to CODE orbit after considering velocity breaks 

图 4.11为加入速度变化参数后一个月内所有日蚀卫星轨道与 CODE 精密轨

道比较。与内符合精度相似，G08 卫星存在三天的跳变，其余 GPS 日蚀卫星外

符合精度良好；BeiDou日蚀卫星当 β 角接近 0时，沿轨 Along方向 RMS最大可

超过 2米，Radial方向最大 RMS可达 75cm。 

表 4.4 加入速度变化参数后Multi-GNSS轨道精度(单位：cm) 

Table 4.4 Precision of Multi-GNSS orbit after adding velocity change parameters(unit:cm) 

 2-day overlap RMS RMS w.r.t. CODE orbit 

 Along Cross Radial Along Cross Radial 

GPS Full sunlight 3.7 2.2 1.3 5.2 5.1 3.5 

GPS Eclipse 4.5 2.0 1.8 5.1 3.3 3.9 

BeiDou Full sunlight 16.3 10.3 5.9 22.7 17.3 9.2 

BeiDou Eclipse 15.3 8.6 7.8 38.3 14.4 20.7 

Galileo 13.3 8.1 5.1 25.4 19.6 11.6 

表 4.4 为加入速度变化参数后一个月内所有卫星轨道精度。完全光照中的

GPS、BeiDou和Galileo卫星轨道三维内符合精度分别为4.5cm、20.2cm和16.4cm；

处于日蚀中的GPS和BeiDou卫星轨道三维内符合精度分别为 5.2cm和 19.2cm。

与表 4.3相比，完全光照中的 BeiDou和 Galileo卫星，加入速度变化参数后内符

合精度分别下降 52.9%和 30.4%；处于日蚀中的 GPS和 BeiDou卫星，内符合精

度分别提升 92.7%和 114.3%，与完全光照中的卫星精度相当。因此，在

Multi-GNSS数据处理中，可对所有 GPS卫星加入速度变化参数，但仅对处于日

蚀中的 BeiDou和 Galileo卫星加入速度变化参数。 

4.3.3 ECOM2光压模型对轨道精度的影响 

ECOM(Empirical CODE Orbit Model)由 CODE中心于 1994年提出，之后被

大多数 IGS分析中心采用。ECOM模型最初是服务于GPS卫星，随着Multi-GNSS

的快速发展，CODE 中心在 ECOM 模型的基础上进一步发展了新的 ECOM2 光

压模型。(Montenbruck，2015)针对 Galileo 卫星立方体的形状，研究了 Cuboid 

box-wing先验模型，与 ECOM2联合使用，使得 Galileo卫星 Radial方向绝对精

度由最大 20cm 提升至 5cm，极大地提升了 Galileo 卫星钟差的稳定性。本节主

要分析 ECOM2模型在无先验模型的情况下对 BeiDou卫星轨道精度的影响量。 

通常情况下可将卫星受太阳光压影响分解至三个方向： 

rr

rr
e
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−
= ，

Dr
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ee

ee
e

×

×
−= ， YDB eee ×=                 (4.31) 

式中， sr 和 r分别为太阳和卫星坐标， re 为卫星坐标单位向量，则太阳光压
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引起的卫星加速度为： 

BYD e)u(Be)u(Ye)u(Daa +++= 0                 (4.32) 

式中， 0a 为先验模型，u为升交角距。在 ECOM模型中 )u(D 、 )u(Y 和 )u(B

可表示为： 

usinBucosBB)u(B

usinYucosYY)u(Y

usinDucosDD)u(D

sc

sc

sc

++=

++=

++=

0

0

0

                  (4.33) 

从 2013年起，CODE中心不使用先验模型，并采用简化的 5参数模型，即

仅考虑 0D 、 0Y 、 0B 、 cB 和 sB 。新的 ECOM2模型将 )u(D 、 )u(Y 和 )u(B 表示

为： 
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      (4.34) 

式中， suuu −=∆ ， su 为太阳升交角距。可以看出，若 0=Dn 且 1=Bn ，则

式(4.34)与式(4.33)一致。(Arnold D，2015)研究发现当 2=Dn 且 1=Bn 时，求解 ERP

参数最佳。 

表 4.5 为采用 ECOM2模型 BeiDou卫星轨道内符合精度，计算过程中未加

入先验模型，对地影中的卫星每 12小时加入速度变化参数。 

表 4.5 采用 ECOM2光压模型后Multi-GNSS轨道精度(单位：cm) 

Table 4.5 Precision of Multi-GNSS orbit after adapting ECOM2 model(unit:cm) 

 2-day overlap RMS of one month 

 Along Cross Radial 

BeiDou Full sunlight 15.3 9.9 5.3 

BeiDou Eclipse 18.8 9.8 11.3 

将 ECOM2 模型得出的轨道和 ECOM 模型得出的轨道比较，精度提升量如

图 4.12所示。 
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图 4.12 ECOM2模型 BDS轨道精度提升量 

Figure 4.12 Improvement of BDS orbit by using ECOM2 model 

完全光照中的 BeiDou卫星三维内符合精度提升 12.5%，且 Radial方向提升

量最为明显；日蚀中的 BeiDou卫星内符合精度下降 52.3%，同样 Radial方向最

为明显。 

4.3.4 BeiDou IGSO和MEO卫星姿态变化对精密轨道的影响 

第一章中介绍了 BeiDou卫星采用两种姿态模型，GEO卫星采用 orbit-normal

姿态模型，IGSO 和 MEO卫星采用与 GPS 一致的 yaw-steering姿态模型，但当

卫星 β 角接近 o0 (通常小于 o4 )时，IGSO和MEO转变为与 GEO卫星相同的姿态

模型。本节选取与 4.3.1节中相同的测站，时间范围为 2015年 12月 17日至 2015

年 12月 24日进行计算分析。测试期间 BeiDou C11和 C12卫星 β 角绝对值小于
o4 。 

首先研究在测试期间是否转变姿态对最终精密轨道的影响，如图 4.13 和图

4.14所示。图中分别表示姿态变化引起的轨道差异与 β 角及卫星在轨道平面内相

对于Midnight点的夹角µ之间的关系，黑色虚线分别对应于右侧纵轴 β 角和µ角。

可以看出，Along和 Radial方向差值较大，最大可超过 1m，Cross方向较小，基

本上在 10cm以内；轨道三个方向差值存在较为明显的周期性，且与µ角的周期

存在明显的一致性；轨道差值在 β 角等于 0时最小，在两端最大。 
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图 4.13 C11卫星姿态转变轨道差异与β 角和µ角间的关系 

Figure 4.13 Orbit difference of C11 with different attitude and relationship with β and µ  

 

图 4.14 C12卫星姿态转变轨道差异与β 角和µ角间的关系 

Figure 4.14 Orbit difference of C12 with different attitude and relationship with β and µ  

将 C11和 C12卫星两种轨道产品分别与 CODE精密轨道产品和 GFZ精密轨

道产品比较，结果如图 4.15所示。对于 com精密轨道产品而言，两颗卫星转变

姿态后在 Along、Cross和 Radial方向 RMS平均值为 0.760m、0.166m和 0.422m；

两颗卫星继续保持 yaw-steering姿态模型在 Along、Cross和 Radial方向 RMS平

均值为 0.546m、0.184m 和 0.323m。对于 gbm 精密轨道产品而言，两颗卫星转

变姿态后在Along、Cross和Radial方向RMS平均值为 0.159m、0.072m和 0.082m；

两颗卫星继续保持 yaw-steering姿态模型在 Along、Cross和 Radial方向 RMS平

均值为 0.634m、0.101m和 0.300m。 
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图 4.15 两种姿态轨道产品与 com和 gbm精密轨道比较 

Figure 4.15 Comparison of com and gbm orbit with that estimated from two attitudes 

因此，可以得出结论，gbm精密轨道当 BeiDou IGSO和MEO卫星 β 角较小

时，姿态模型由 yaw-steering 转变为 orbit-normal，但 com 精密轨道在该情况下

未改变卫星姿态。 

4.4 Multi-GNSS实时预报轨道 

Multi-GNSS 实时预报轨道基于事后精密定轨结果，基于一定的已知弧长，

更新初始轨道，选定一积分器预报实时轨道产品，如图 4.16所示。 

 

图 4.16 轨道预报流程 

Figure4.16 Process of orbit prediction 
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首先将初始轨道选定为弧段末尾时刻，积分生成参考轨道和状态转移矩阵；

然后，利用 4.3节求解得出的精密卫星轨道，选取接近初轨时刻的 42h解算轨道

作为观测值，更新初始轨道；最后采用可灵活改变步长的积分方法预报卫星轨道。 

 
图 4.17 预报 24小时轨道精度 

Figure 4.17 Precision of 24hour-predicted orbits 

图 4.17为预报 24小时轨道与 CODE精密轨道比较的 RMS值。圆圈符号表

示完全处于光照中的 GPS卫星，星号表示处于日蚀中的 GPS卫星，点号表示日

蚀中的 BeiDou 卫星，菱形符号表示完全处于光照中的 BeiDou 卫星，加号表示

完全处于光照中的 Galileo卫星，坐标纵轴为 Along、Cross和 Radial方向每天差

值 RMS，纵轴最大值设为 1m。 
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图 4.18 预报 6小时轨道精度 

Figure 4.18 Precision of 6hour-predicted orbits 

图 4.18为预报 6小时轨道与 CODE精密轨道比较的 RMS值，同样将纵轴最

大值设置为 1m。 

从图 4.17 和图 4.18 可以看出，预报轨道精度随预报弧长增加而降低；GPS

预报轨道精度优于 BeiDou卫星，BeiDou卫星预报轨道精度优于 Galileo卫星；

完全光照中的卫星轨道预报精度优于处于日蚀中的卫星；当卫星处于地影期时，

尤其是 β 角接近 o0 时，卫星轨道预报误差较大。表 4.6 为一个月内预报产品与

CODE精密产品差值 RMS。 

表 4.6预报轨道外符合精度分析(单位：cm) 

Table 4.6 Precision analysis of predicted orbit(unit:cm) 

 24h predicted orbit 6h predicted orbit 

Along Cross Radial Along Cross Radial 

GPS full sunlight 17.1 6.3 3.9 10.7 5.0 3.1 

GPS eclipse 27.9 6.9 4.2 17.7 5.4 4.0 

BeiDou full sunlight 32.9 16.3 7.9 24.0 15.2 5.7 

BeiDou eclipse 226.3 54.3 38.2 161.6 42.3 30.1 

Galileo full sunlight 52.3 24.0 12.2 37.3 22.4 10.0 

表中预报 6h轨道精度整体优于预报 24h轨道精度；GPS未处于日蚀期的卫

星预报轨道精度优于处于日蚀期的预报轨道精度，预报 6h三维轨道精度分别为
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12.2cm 和 18.9cm，与 4.3 节中的最小二乘估计轨道相比，精度分别下降 75.6%

和 162.3%；BeiDou日蚀期的卫星预报轨道精度为米级，这与卫星在 β 角接近 o0

时姿态变化有关；完全处于光照中的 BeiDou卫星预报轨 6h道精度优于 Galileo

卫星预报轨道，三维精度分别为 28.9cm和 44.6cm，较最小二乘估计轨道精度下

降 55.4%和 49.9%。 

4.5 本章小结 

本章阐述事后精密定轨基本原理，推导序贯最小二乘在精密定轨中的数学模

型，编制 Multi-GNSS 事后精密定轨软件。通过计算分析 GPS、BDS 和 Galileo

轨道精度，当卫星处于地影期时，尽管由积分引起的参考轨道误差可达几十厘米，

但对最终轨道的影响约为 2cm。完全光照中的 GPS、BDS和 Galileo卫星三维轨

道内符合精度为 6.1cm、17.9cm和 15.5cm；日蚀中的 GPS和 BDS卫星三维轨道

内符合精度为 14.0cm和 86.8cm。 

针对地影期间卫星轨道精度较差的情况，研究速度变化参数对地影期间轨道

精度的提升量。结果表明，地影期间 GPS 和 BeiDou 卫星内符合精度分别提升

92.7%和 114.3%，与完全光照中的卫星轨道精度相当；完全光照中的 GPS 卫星

内符合精度上升至 4.5cm，但完全光照中的 BeiDou和 Galileo卫星内符合精度分

别下降 52.9%和 30.4%。因此，可对所有 GPS卫星加入速度变化参数，但仅对处

于日蚀中的 Galileo和 BeiDou卫星加入速度变化参数。 

验证 ECOM2光压模型对BeiDou卫星轨道精度的影响，与 ECOM模型相比，

完全光照中的 BeiDou卫星三维内符合精度提升 12.5%，且 Radial方向提升量最

为明显；日蚀中的 BeiDou卫星精度下降 52.3%，同样 Radial方向最为明显。 

测试BeiDou IGSO和MEO卫星姿态转变带来的轨道改变量，Along和Radial

方向差值较大，最大可超过 1m，Cross方向较小，基本上在 10cm以内；轨道三

个方向差值存在较为明显的周期性，且与µ角的周期存在明显的一致性；轨道差

值在 β 角等于 0时最小。分析不同姿态轨道结果与 com精密轨道和 gbm精密轨

道的差异，结果表明，gbm精密轨道当 BeiDou IGSO和MEO卫星 β 角较小时，

姿态模型由 yaw-steering 转变为 orbit-normal，但 com 精密轨道在该情况下未改

变卫星姿态。 

利用事后解算的精密轨道，采用第二章研究的积分方法和第三章得出的最佳

已知轨道弧长，预报Multi-GNSS实时轨道并分析其精度。预报轨道精度随预报

弧长的增加而降低；GPS完全光照中的卫星和地影中的卫星预报 6h三维轨道精

度分别为 12.2cm和 18.9cm，与最小二乘估计轨道相比，精度分别下降 75.6%和
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162.3%；BeiDou卫星地影期间预报 6小时轨道精度为米级，当 β 角接近 o0 时，

卫星轨道预报误差较大；完全光照中的 BeiDou卫星和 Galileo卫星预报 6小时轨

道精度分别为 28.9cm和 44.6cm，较最小二乘估计轨道精度下降 55.4%和 49.9%。 
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第5章 基于均方根滤波的Multi-GNSS实时轨道估计研究 

5.1 引言 

第四章中预报方法求取Multi-GNSS实时轨道基于事后处理结果，精度较为

稳定，但随着预报弧长的增加精度逐渐下降，且对于地影中的卫星而言，没有观

测数据对预报值进行更正，精度下降量更为明显。基于此，本章研究基于均方根

滤波理论的Multi-GNSS实时轨道估计方法。 

均方根滤波估计的特性可概括为两大类，一是数值精度上，均方根滤波传递

均方根信息，可减少计算机截断误差的影响，且信息矩阵各元素不会随着观测历

元的增加越来越大，很好地避免了滤波器对观测数据不敏感的现象；二是自身方

法上，均方根滤波在未进行参数解算之前可事先获取残差信息，这在实时观测数

据的预处理中有着重要作用；第三，均方根滤波在进行参数解算时无需进行迭代

处理。本章详细推导均方根滤波基本原理，阐述其在 GNSS精密定轨中的应用，

基于模拟观测数据证明不同滤波步长之间和最小二乘估计之间的一致性。 

在实时滤波处理中，无法利用当前历元之后的观测信息，数据预处理和模糊

度固定理论与事后处理间存在差异，本章利用均方根滤波理论的特性研究实时数

据预处理和实时模糊度固定方法。 

GNSS卫星为了维持其正常轨道运行，在一些时候需要进行机动调整，尤其

对于 BeiDou GEO和 IGSO卫星而言，机动调整更为频繁；此外，BeiDou IGSO

和MEO在 β 角接近 o0 时会发生姿态变化。这些在采用均方根滤波进行实时定轨

时都需要进行考虑，本章将详细阐述卫星机动及姿态转变时的处理方式。 

5.2均方根滤波估计在Multi-GNSS实时定轨中的应用 

5.2.1 均方根滤波估计基本原理 

均方根滤波理论的基本原理是通过矩阵变换将系数矩阵变换为上三角矩阵

和零矩阵的合集，其中上三角矩阵维数对应于未知参数的个数，具体数学模型如

下： 

4.2节中最小二乘理论可表示为二范数形式： 

nm),n,m(A,Axz)Axz()Axz()x(J T ≥−=−−=         
2

          (5.1) 
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式中观测值个数为m ，参数 x个数为 n。根据二范数的性质可得，存在一个

正交矩阵T 使得(林成森，2006)： 

2
)Axz(T)x(J −=                          (5.2) 

)x(J 与T 的取值无关，T 可选取计算所需要的形式使得(Golub，1965)： 

( )




−







=

nm

n

z

zR
z,AT

2

1

     0

    
                      (5.3) 

式中 R为上三角矩阵。则式(5.2)变为： 

2

2

2

1 zRxz)x(J +−=                       (5.4) 

要使得 )x(J 等于最小，则(Businger，1965；Lawson，1969)： 

1zRx =                             (5.5) 

22

2 ez = 为对应于最小二乘估计的验后残差之和(Wilkinson，1965)。因此，

即使未进行参数解算的情况下仍可获取观测值残差信息。 

参数协方差为： 

1−= )RR(P T
x                           (5.6) 

在实际计算过程中，矩阵T 无需单独求解， ( )z,AT 可通过对矩阵 ( )z,A 进行

Householder变换直接求取(Bierman，1977)。 

( )
















=

0

A
~

s

z,AT                                 (5.7) 

令 ( )z,AT 为 nm× 维矩阵，则 A
~
为 ( )1−× nm 维矩阵， s值计算为： 

( )( ) ( )[ ]
2

1

1

2111 







−= ∑

=

m

i

,iA,Asgns                      (5.8) 

引入 ( )iu 、 β和γ 计算 A
~
矩阵。 

( ) ( ) s,Au −= 111                          (5.9) 

( ) ( ) m,,i,,iAiu L2    1 ==                       (5.10) 

( )( )11 us ⋅=β                          (5.11) 

( ) ( ) n,,j,j,iAiu
m

i

L2    
1

=⋅= ∑
=

βγ                    (5.12) 

( ) ( ) ( ) m,,i,iuj,iAj,iA
~

L1    1 =⋅+=− γ                 (5.13) 
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式(5.1)至式 (5.13)为均方根滤波参数估计的基本数学模型，下面阐述在滤波

过程中如何进行信息传递和参数解算。 

由式(5.5)可知，均方根滤波估计仅传递上三角矩阵 R。令参数 x对应的先验

信息为 [ ]z~R
~

   ， v~xR
~

z~ += ，则观测方程为： 









−








=









v

v~

z

z~
x

A

R
~

                       (5.14) 

对式(5.14)进行 Householder变换可得： 









−








=









ev

v̂

e

ẑ
x

R̂

0
                       (5.15) 

以 0历元和 1历元处的处理方法为例，推导均方根滤波估计通用公式。假设

在 0历元处观测方程和参数先验信息满足： 

0000 vxAz += ，
0000

v~xR
~

z~ +=                   (5.16) 

通过状态转移矩阵 10,Φ 将 0x 预报至 1x 。 

00101 Gwxx , +Φ=                          (5.17) 

    式中G 为系数矩阵， 0w 为过程噪声，且满足： 

www vwRz += 0                           (5.18) 

    则功能函数 )(J 1 为(Kaminski，1971a)： 

2

0

2

000

2

000
1 wRzxAzxR

~
z~J ww

)( −+−+−=            (5.19) 

    合并等式右边前两项可得： 

2

0

2

000

2

0

2
0

2

0

0
0

0

2
0

2

0

0
0

0

01

       

0
       

ww

ww

ww
)(

zwRẑxR̂e

zwR
e

ẑ
x

R̂

zwR
z

z~
x

A

R
~

J

−+−+=

−+







−








=

−+







−








=

              (5.20) 

若要求解 1x ，则将功能函数 )(J 1 中的 0x 替换为 1x ，并令 1
1001

−Φ= ,
d R̂R 可得： 

2

01

0

11

2
0

2

0

2

001
1

00

2

0
1

       

0               
       

 









−

















−
+=

−+−−Φ+= −

ẑ

z

x

w

RGR

R
e

zwRẑ)Gwx(R̂eJ

w

dd

w

ww
)(

         (5.21) 

因此，求解 1x 无需首先求解 0x 。式中 1x 求解与 0w 相关，但若要求解 nx 则无
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需同时求解 10 −nw,,w L ，可通过 Householder正交变换消去(Kaminski，1971b)。若

随机参数个数为 wN ，则对式(5.21)进行部分正交变换可得： 












=









− 11011                               0    

1         (1)        (1)  

              

          0             

z~R
~

)(z~R
~

R
~

ẑRGR

zR
T wwxw

dd

ww

Nw        (5.22) 

要使得功能函数 )(J 1 等于最小，则： 

1

1

11
z~R

~
x −=  ， TR

~
R
~

P
~ −−=

1

1

11
                     (5.23) 

扩展至一般形式，均方根滤波估计参数处理部分为： 












=













j

jj

jj

jj

j
e

ẑR̂

zA

z~R
~

T
     0

   

   

   
                      (5.24) 

    预报部分为： 











 +++
=









−
++++

+

1111

1
                                0    

1         1)(j        1)(j  

                  

           0          (j)   

jj

wwxw

j

d

j

d

j

ww

j
z~R

~
)j(z~R

~
R
~

ẑRGR

)j(zR
T    (5.25) 

式中  R -1
1jj,j1 ++ Φ= ˆRd

j 。 

5.2.2 均方根滤波在卫星定轨中的实现 

上节中滤波估计分两步进行：一是结合先验信息和观测信息进行参数解算，

二是对解算结果进行预报处理。在 GNSS定轨中，首先需要将未知参数分为三大

类： 

l 与过程噪声相关的参数 p，如卫星钟差、接收机钟差和对流层参数等。 

l 随时间变化但无过程噪声的参数 x，如卫星轨道参数。 

l 不变参数 y，如测站坐标、模糊度参数等。 

各参数由 j历元至 1+j 历元状态转移矩阵为： 
















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




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
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       0         0

            

0       0       

x

1

j

j

yP

j

w

y

x

p

I

VVV

M

y

x

p

                (5.26) 

式中M 和 jw 与式(4.20)中一致， PV 、 xV 和 yV 对应于第二章卫星运动方程中

的状态转移矩阵 )t,t()t,t()t,t( jjjj 0
1

101
−

++ Φ⋅Φ=Φ 。若将所有轨道参数设置为参

数 x，则 PV 和 yV 为零；若将力学参数设置为参数 p，则 yV 为零；若将力学参数

设置为参数 y，则 PV 为零。 

(1) 结合先验信息和观测信息进行参数解算 

假设在 j历元处待估参数先验信息满足： 
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
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                (5.27) 

    j历元处观测方程为： 

vyAxApAz yjxjp +++=                     (5.28) 

联立式(5.27)和式(5.28)先验信息变为： 
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                       (5.29) 

对矩阵中参数 p和参数 x部分进行 Householder正交变换： 
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           (5.30) 

式中 pxT̂ 为 xp NN + 维正交矩阵， pN 和 xN 分别为参数 p和参数 x个数。将 y

参数先验信息与 Householder正交变换后的 y参数联立，再次进行正交变换得： 
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
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                      (5.31) 

结合式(5.30)可得： 

yy ẑR̂ŷ 1−=                            (5.32) 

ŷR̂R̂ẑR̂x̂ xyxxxj
11 −− −=                        (5.33) 

(2) 对解算结果进行预报处理 

由参数处理得出 j历元处参数和信息矩阵满足： 
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               (5.34) 

由式(5.26)可得： 

yVpVxVx yjpjxj ++=+1                      (5.35) 
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    将式(5.35)代入式(5.34)得： 
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ẑ

ẑ
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   (5.36) 

若可将 jp 替换为 1+jp ，则预报结束。令过程噪声 jw 满足： 

wwjw vzwR −=                          (5.37) 

结合式(5.26)可得： 

wwjjw vz)Mpp(R −=−+1                     (5.38) 

将式(5.38)代入式(5.36)得： 
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对 pN 个过程噪声参数进行正交变化得： 
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             (5.40) 

矩阵第一行主要用于向后平滑处理，无需储存在预报矩阵中。不变参数 y满

足： 

[ ] [ ]
1

      
+

=
jyyjyy z~R

~
ẑR̂                      (5.41) 

5.2.3 均方根滤波器设计及模拟实验分析 

GPS广播星历每两小时更新一次，BeiDou卫星广播星历每一小时更新一次，

Galileo卫星广播星历每 10分钟更新一次。本文滤波器设计满足各个窗口长度要

求，可概括为两大类：一是扩展滤波；二是 batch滤波。 

扩展均方根滤波每个历元更新初始轨道和参考轨道，基本原理如图 5.1所示。

为了方便轨道和状态转移矩阵内插，参考轨道弧长选定为 10个解算历元。扩展

均方根滤波优点为积分弧长小，不易引入积分误差，且随着滤波的推进，参考轨

道越来越接近于真实值，即使在初始历元采用精度较差的初始轨道，仍无需进行
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迭代处理。 

 
图 5.1 扩展均方根滤波处理 

Figure 5.1 Extended processing of SRIF 

图 5.1中，首先在初轨 0处积分生成参考轨道 0；然后，在卫星信号发射时

刻建立观测方程，通过状态转移矩阵将轨道参数线性化至初轨 0处；第三，求解

未知参数，更新初轨 0信息；第四，将更新后的初轨信息和协方差信息通过状态

转移矩阵传递至下一解算历元；第五，生成参考轨道 1，推进直至解算终止。 

Batch滤波每个时段更新一次初轨及参考轨道信息，如图 5.2所示。假设 batch

弧长为 i个历元，在初始历元1处生成参考轨道，弧长为整个 batch1 时段，整个

batch1 时段内所有 1−i 个历元轨道参数均线性化至初始历元1处，然后更新初始

轨道，将估计值及信息矩阵传递至 i历元处；更新参考轨道，弧长为整个 batch2

时段，所有 1−i 个历元轨道参数均线性化至初始历元 i处，更新其初始轨道，然

后滤波处理直至结束。 

 

图 5.2 Batch均方根滤波处理 

Figure 5.2 Batch processing of SRIF 

两种滤波器在原理上一致，且滤波估计和最小二乘估计在数学上也可相互推

导。本节基于 30个站的模拟观测数据，验证不同滤波器之间以及滤波估计和最

小二乘估计之间的一致性。模拟观测数据中不包含任何误差，仅在伪距观测值和

相位观测值中分别加入方差为 1m和 1cm的白噪声误差，待估参数包括轨道参数、

光压参数(SRP)、对流层参数、接收机和卫星钟差参数，各参数设置如表 5.1 所

示。 
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表 5.1 模拟实验分析各参数设置 

Table 5.1 Parameter set up for simulation analysis 

Parameter Initial value A priori sigma Process noise Time update Time correlation 

Position Broadcast 10 m - Variable - 

Velocity Broadcast 1cm/s  Variable  

SRP Zero 0.1 - Variable - 

ZTD Model 50cm 0.05mm/sec0.5 1 hour Random walk 

Sat.clock Broadcast 500m 300km 60s White noise 

Rec.clock Estimated 500m 500km 60s White noise 

图 5.3为 batch滤波弧长分别为 15分钟和 24小时的滤波结果比较，共 8颗

GPS卫星，横轴为时间，纵轴为轨道 3D差值。可以看出，在经历约 12小时后，

所有卫星轨道收敛至相同结果。 

 
图 5.3 静态均方根滤波处理与扩展滤波处理差值 

Figure 5.3 Difference between static processing and batch processing of SRIF 

进一步将收敛后的滤波结果与最小二乘结果进行比较，差值几乎为零，证明

了均方根滤波与最小二乘理论的一致性。 

5.3均方根滤波实时定轨中的关键问题 

卫星轨道实时处理中实时输出轨道产品，需保证每次滤波处理的正确性。实

时处理中的关键问题包括实时数据预处理、实时模糊度固定和卫星自身存在的机

动和姿态变化。本节针对此类问题提出合理的解决方法。 

5.3.1 实时观测数据预处理 

实时处理中无法获取当前历元之后的观测信息，需要进一步优化观测数据预

处理方法，本文采用保存历史数据的方法优化后续观测历元，如图 5.4所示。 
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图 5.4 观测数据实时预处理 

Figure 5.4 Real-time preprocessing of observation 

实时预处理在第四章事后预处理方法的基础上加入单差组合，加强粗差和周

跳探测的可靠性。 

n
C

m
C

nm
C LLdL −=−                         (5.42) 

式中， nm
CdL − 为卫星m和 n对于同一测站的无电离层组合单差观测值，为了

方便判断，可在 nm
CdL − 中将卫星钟差和几何距离采用近似值代入。如果无周跳发

生，则储存干净数据；若任意一组合观测值判断发生周跳，则清空该卫星历史观

测信息。 

为了验证实时数据预处理的有效性，采用模拟观测数据在十个历元处对不同

卫星分别加入 1至 10周的周跳，实验结果表明本节预处理方法可探测出所有大

于等于 2周的周跳。但在对真实数据进行实时预处理时，仍然有可能存在未探测

出的周跳或是小于两周的周跳。为了确保滤波解算中观测数据的绝对“干净”，

利用均方根滤波的特性，在参数估计前对观测值残差进行质量分析，具体步骤如

下： 

(1) 提取残差信息 

式(5.30)对先验信息矩阵和观测系数矩阵进行 xp NN + 维正交变换后，可获取

观测值残差信息 e。对e进行计算分析，若 RMS大于 2倍观测值噪声或单个残差

值大于 5倍观测值噪声，则认为可能存在周跳。 

(2) 判断是否存在周跳 

式(5.30)尽管在实际计算过程中无需单独计算正交矩阵 T̂，但仍可将其假设
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为： 

[ ]S,S
~

T̂ =                          (5.43) 

式中， S
~
对应于式(5.30)中的先验信息， S对应于观测信息。 T̂ 与观测值及

残差的关系为： 

[ ] 







=








⋅

e

ẑ

z

z~
S,S

~
                      (5.44) 

结合步骤(1)中发现的较大残差项 ne ，提取 S中对应的子矩阵 nS 。假设 n观

测值中存在偏差 nz∆ ，则： 










∆

∆
=∆⋅

n

n
nn

e

ẑ
zS                        (5.45) 

结合式(5.44)和式(5.45)，加入附加条件 minee n =∆−
2

可求解 nz∆ 。然后，

更新残差信息e： 

nn zSee ∆⋅−=                        (5.46) 

对更新后的残差信息 e进行假设检验，若 RMS值小于更新前的 0.9倍，则认

为 n观测值处发生周跳。 

(3) 周跳处理 

当发现新的周跳后，滤波器状态向量增加一维整周模糊度参数，后续观测值

将估计新的整周模糊度。 

 

图 5.5 实时数据预处理与 BERNSE软件比较 

Figure 5.5 Comparison of real-time preprocession with BERNESE software 

为了验证本节实时数据预处理的有效性，选取 2015年 12月 1日 IGS站AIRA
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观测数据中 G06 星进行分析。将采用本文实时数据预处理方法的结果与

BERNESE 事后预处理软件模块结果比较，如图 5.5所示。横轴表示历元，采样

间隔 30s，纵轴表示标识符，“0”表示无观测数据，“1”表示粗差，“5”表示周

跳，“9”表示干净观测数据。可以看出，本文实时预处理方法 100%覆盖了

BERNESE软件中发现的粗差和周跳，但同时也标记出了更多的粗差和周跳。在

实时处理中，如粗差发生在相位观测值上，则将直接被当做周跳处理，增加一维

模糊度参数。 

5.3.2 实时模糊度固定 

实时模糊度固定模块与第四章中的事后处理模块一致，不同点在于实时处理

需要对每个历元进行模糊度固定判断。假设参数解算后存在可固定的双差模糊度

参数，则建立误差方程： 

bbbb P,lDxv      +=                         (5.47) 

式中下标b表示模糊度相关参数， bP 为权重，D为系数矩阵。令原误差方

程为： 

P,lAxv      +=                            (5.58) 

    可得新的解为： 

newnewbb
TT

b
TT

new wN)lPDPlA()DPDPAA(x 11 −− −=−+−=        (5.59) 

基于式(5.57)的解为： 

wNPlA)PAA(x TT 11 −− −=−=                   (5.60) 

因此，可得出递推公式为： 

111 −−− += )DDNP( T
bβ                       (5.61) 

)Dxl()DN(xx b
T

new −+= − β1
                 (5.62) 

)DN()DN(NN T
new

111 −−− −= β                  (5.63) 

模糊度固定后需要更新协方差矩阵，但在均方根滤波实时处理中，预报过程

传递的信息矩阵为均方根上三角矩阵，每次计算需要将更新后的协方差矩阵分解

为上三角矩阵，不仅耗时较多，且矩阵分解存在一定的不稳定因素。因此，本节

采用各历元独立固定模糊度的方法，即每个历元进行模糊度固定判断，建立新的

误差方程重新求解参数，但不传递更新后的协方差信息。具体流程如图 5.6所示。 
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图 5.6 实时模糊度固定 

Figure 5.6 Real-time ambiguity resolution 

图中滤波器信息传递过程中不加入模糊度固定信息，但结果输出模糊度固定

解。为了验证该实时模糊度固定方法的有效性，选取三天时段进行精度分析。实

验数据采用与第四章中相同的测站，时间范围为 2015年 12月 1日至 2015年 12

月 3 日，采样间隔设置为 300s，滤波方法采用扩展均方根滤波，估计参数设置

如表 5.2所示。 

表 5.2扩展均方根滤波估计参数设置 

Table 5.2 Settings of parameters in extended SRIF method 

Parameter Type A priori sigma Process noise 
Time 

correlation 

Satellite Position/Velocity Epoch State Estimated - - 

Solar Radiation Epoch State Estimated - - 

Satellite clock offset Stochastic 50m 300km White noise 

Reciever clock offset Stochastic 50m 500km White noise 

ZTD Stochastic 0.5m 0.05mm/sec0.5 Random wallk 

Ambiguity Constant 5m - - 

ISB Constant 1000m - - 

解算过程中将太阳光压参数设置为随时间变化但无过程噪声的参数，即属于

式(5.26)中的参数 x， jxj xVx =+1 。则在对信息矩阵进行预报更新时，式(5.36)可

写为： 
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            (5.64) 

在式(5.63)基础上执行式(5.37)至式(5.41)中的滤波预报功能。 
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图 5.7模糊度固定对 GPS轨道收敛性影响 

Figure 5.7 Influence of ambiguity resolution on GPS orbit during convergence time 

图 5.7为 GPS、BeiDou IGSO、BeiDou MEO和 Galileo卫星轨道浮点解和模

糊度固定解与CODE精密轨道 3D差值，所有选取的测试卫星均处于完全光照中。

分析发现，GPS卫星轨道收敛时间约为 12小时，收敛后结果稳定，模糊度固定

解精度明显优于浮点解；BeiDou IGSO和MEO卫星收敛时间较长，在测试的三

天弧段内未收敛至稳定值，但在最后历元处精度较高，轨道浮点解与模糊度固定

解精度较为接近；Galileo卫星轨道收敛时间约为 24小时，收敛后较为稳定，轨

道浮点解和模糊度固定解精度相当。 

所有GPS卫星第三天轨道在Along、Cross和Radial方向精度如图 5.8所示。

实时模糊度固定后，所有 GPS卫星轨道精度在 Along方向提升 17.6%，Cross方

向提升量为 7.1%，Radial方向提升量为 1.1%。 
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图 5.8 所有 GPS卫星模糊度固定解与浮点解比较 

Figure 5.8 Comparison of ambiguity fixed and float solution for all GPS satellites 

所有 BeiDou 和 Galileo 卫星模糊度固定解与浮点解收敛后在 Along、Cross

和 Radial 方向精度如图 5.9 所示。BeiDou IGSO 卫星 Along 方向精度提升量为

6.2%，Cross方向为 0.1%，Radial方向为 1.2%；BeiDou MEO卫星 Along方向精

度提升量为 2.4%，Cross方向为 0.1%，Radial方向为 0.8%；Galileo卫星 Along

方向精度提升量为 0.1%，Cross方向为 0.5%，Radial方向为-0.3%。 

 

图 5.9 所有 BDS和 Galileo卫星模糊度固定解与浮点解比较 

Figure 5.9 Comparison of ambiguity fixed and float solution for all BDS and Galileo satellites 

三天计算结果初步验证了实时模糊度固定理论的合理性，GPS卫星轨道精度

提升最明显，BeiDou IGSO卫星轨道精度提升量大于MEO卫星，Galileo卫星轨

道浮点解和模糊度固定解精度相当。 
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5.3.3 卫星机动及姿态转变问题处理 

GPS卫星由于轨道周期与地球自转周期存在较强的重合性，使得卫星轨道容

易受地球引力共振影响，每隔一段时间需要机动调整其轨道位置。BeiDou GEO

卫星更是每几十天需要进行机动调整，且 IGSO和MEO卫星在β 接近 o0 时，将

改变卫星姿态。在这些情况下，若仍将太阳光压参数设置为无过程噪声参数，则

协方差信息在传递过程中将偏离其真实值，导致结果发散。 

为了说明卫星机动和姿态转变对滤波结果造成的影响，选取第四章中的 36

个 BeiDou监测站，时间范围为 2015年 12月 1日至 2015年 12月 30日之间的

观测数据进行 BeiDou单系统实时定轨测试。通过与 BeiDou地面控制中心联系，

获取计算时间内所有发生机动和姿态转变的 BeiDou卫星情况，如表 5.3所示。 

表 5.3 BeiDou卫星机动信息 

Table 5.3 information of BDS maneuver 

 Start time End time Mark 

C10 Doy 359 08:00:00 Doy 359 09:30:00 Maneuver 

C11 Doy 350 19:40:00 Doy 350 21:13:00 Attitude turn 

C12 Doy 350 14:04:00 Doy 350 15:34:00 Attitude turn 

当不考虑卫星机动和姿态转变时，各卫星伪距残差结果如图 5.10 所示。图

中 C10 发生机动，C11 和 C12 发生姿态转变，C14 为正常情况下卫星，黑色竖

线为 C11 卫星开始转变姿态时刻，绿色竖线为 C12 卫星开始转变姿态时刻，红

色竖线为 C10卫星机动发生时刻。 
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图 5.10 未考虑机动情况下 BeiDou卫星伪距残差 

Figure 5.10 Code residuals of BDS without considering maneuver 

首先，分析处于地影期的 C11和 C12卫星，结合表 4.2卫星经历地影的起止

时刻发现，当卫星未发生姿态变化时，即使卫星处于地影期内，扩展滤波解算得

出的伪距残差仍与完全光照中的一致；当卫星姿态发生变化后，C11和 C12伪距

残差开始慢慢变大，并在 β 角接近 o0 时达到最大，之后残差逐渐变小，但在 C10

卫星机动时刻残差迅速增大。其次，分析发生机动情况的卫星 C10，在机动发生

时刻，伪距残差迅速增大，此时预报信息与观测信息存在较大不符，导致整个滤

波结果迅速发散。最后，分析正常状态下的卫星 C14，在滤波处理过程中同样受

其它卫星姿态转变和机动的影响。 

总体来说，若将太阳光压参数设置为无过程噪声参数，卫星姿态转变将在一

定时间范围内破坏滤波结果，但卫星机动将使得滤波结果迅速发散。针对这种现

象，本节研究将太阳光压参数设置为与过程噪声相关的参数，即： 

jpjxj pVxVx +=+1 ， 
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在对信息矩阵进行预报更新时，式(5.36)可写为： 
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然后基于式(5.66)执行式(5.37)至式(5.41)中的滤波预报功能。 

将太阳光压参数设置为过程噪声相关参数后，需要确定正常情况下的卫星和

发生机动调整的卫星所对应的过程噪声量。由于扩展滤波每次积分弧长很短，正

常情况下的卫星可设置一个很小的过程噪声，本文在参数解算过程中为了避免协
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方差中各元素量级相差较大，在光压参数的系数矩阵中乘以 910− 。分析第四章一

个月的最小二乘解算结果发现，光压参数解算精度在 610− 至 510− 之间，因此将正

常情况下光压参数的过程噪声设置为 710− ，将姿态变化中的过程噪声设置为 510− ，

将卫星机动时的过程噪声设置为 310− 。 

卫星机动和姿态变化处理的另一个问题是如何判定卫星发生机动或姿态转

变。本文对于姿态转变的设置为当 β 角绝对值在 o53. 至 o4 时，卫星光压参数过程

噪声设置为 510− ；对于卫星机动判定的设置为当连续两个历元有三个或三个以上

监测站对某颗卫星伪距残差大于 5倍观测值噪声时，则判定该卫星发生机动，光

压参数过程噪声设置为 310− 。 

为了验证卫星机动判定方法及过程噪声参数设置的合理性，采用同样时间的

BeiDou观测数据进行实时定轨处理，分析各卫星伪距残差，如图 5.11所示。 

 

 

图 5.11 考虑机动情况下 BeiDou卫星伪距残差 

Figure 5.11 Code residuals of BDS considering maneuver 

图中，C10卫星在发生机动时，观测值仍然参与解算，但光压参数过程噪声

设置为 310− ，在机动期间伪距残差存在一定的跳变，当机动结束后仍需约 6至 8

小时来恢复至正常状态，在此期间内该卫星将被标记为不健康卫星。C11、C12

和 C14卫星在解算过程中由于对不同卫星在不同情况下设置了不同的过程噪声，
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伪距残差不受卫星姿态转变影响，且当 C10 卫星发生机动时，其它卫星残差保

持不变，所有卫星 30 天伪距残差 RMS 值与伪距观测值噪声相符，从而验证了

机动探测方法和过程噪声设置的合理性。 

进一步将计算得出的 30天 BeiDou卫星实时轨道与 CODE 事后精密轨道产

品比较，如图 5.12 所示。图中，C11卫星和 C12卫星中的黑色虚线表示 β 角，

黑色竖线表示卫星机动和姿态转变时刻。 

 

图 5.12 考虑 BDS卫星机动的单系统实时定轨精度 

Figure 5.12 Precision of BDS real-time orbit by considering maneuver 

C10 卫星在发生机动后的一天内 CODE 产品内无该卫星精密轨道，当机动

恢复后需要重新经历约一天的收敛时间；C11和 C12卫星在姿态转变后实时估计

轨道与 CODE 精密轨道之间存在一定的变化，主要体现在 Along 方向；C14 卫

星实时估计轨道精度几乎不受其它卫星姿态转变的影响，但当有卫星发生机动时，

通常情况下滤波器残差不能及时反映，一般在进行一到两个历元后才可标记出机

动卫星，因此实时精密轨道将受到一定的影响，但若准确知道机动时间则可避免

该影响。 

测试期内所有 BeiDou 卫星实时轨道与 CODE 精密轨道比较结果如图 5.13

所示。 
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图 5.13 所有 BeiDou卫星实时轨道精度 

Figure 5.13 Precision of of all BeiDou satellite orbits 

图中，C08 卫星同样经历地影期间，轨道精度在 Along、Cross 和 Radial方

向分别为 1.061m、0.586m和 0.617m；C10卫星在测试期间产生机动，精度统计

时不考虑机动期间的影响和再次收敛前的轨道，Along、Cross 和 Radial 方向精

度为 0.503m、0.298m和 0.839m；其它所有 IGSO卫星在 Along、Cross和 Radial

方向轨道精度平均值为 0.515m、0.284m和 0.330m；地影期间的两颗MEO卫星

C11和 C12轨道精度较为接近，在 Along、Cross和 Radial方向轨道精度平均值

为 0.739m、0.249m 和 0.326m；正常情况下的 MEO 卫星 C14 在 Along、Cross

和 Radial方向 RMS值分别为 0.481m、0.213m和 0.229m。 

5.4 Multi-GNSS实时定轨实验分析 

5.4.1 数据处理流程及参数设置 

将 5.2节中扩展均方根滤波方法和 5.3节中实时数据预处理和实时模糊度固

定理论应用于Multi-GNSS实时精密定轨中，卫星机动和姿态转变情况采用 5.3.3

节中提出的将光压参数设置为与过程噪声相关的方法。均方根滤波实时估计需要

将各功能程序整合至一个程序中，且在实时滤波过程中需储存部分信息，具体流

程如图 5.14所示。 
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图 5.14扩展均方根处理流程 

Figure5.14 Process of extended SRIF 

首先，积分器选取 RKF单步法，对于完全光照中的卫星采用 60s积分步长，

实时探测卫星是否进入地影中，计算地影边界时刻，灵活改变积分步长；在扩展

滤波中以当前历元为中心分别向前和向后积分 5个历元，生成参考轨道和状态转

移矩阵，方便内插处理。其次，采用 5.3.1节的实时预处理方法对观测数据进行

预处理，将结果标记在观测值中。第三，建立观测方程，将轨道参数线性化至滤

波初始时刻。第四，扩展滤波处理，存储参数解算信息和协方差信息。第五，基

于滤波解算值和历史观测数据对当前历元进行模糊度固定，输出卫星轨道产品。

第六，更新滤波器直至终止。 

实验数据采用与第四章中相同的测站，时间范围为 2015年 12月 1日至 2015

年 12月 30日共 30天观测数据。扩展均方根滤波估计参数设置如表 5.4所示。 

表 5.4扩展均方根滤波估计参数设置 

Table 5.4 Settings of parameters in extended SRIF method 

Parameter Type A priori sigma Process noise 
Time 

correlation 

Satellite Position/Velocity Epoch State Estimated - - 

Solar Radiation Stochastic Estimated 710− , 510− , 310−  Random wallk 

Satellite clock offset Stochastic 50m 300km White noise 

Reciever clock offset Stochastic 50m 500km White noise 

ZTD Stochastic 0.5m 0.05mm/sec0.5 Random wallk 

Ambiguity Constant 5m - - 

ISB Constant 1000m - - 

首个历元卫星轨道参数设置与最小二乘一致，当更新参考轨道时，先验信息

由估计值决定。在滤波处理时可能由于观测值问题导致滤波器中断，因此每小时

保存一次观测值及估计值先验信息，当滤波未中断时，每小时覆盖之前先验信息，

当滤波中断或发散时，从先验信息时刻重新开始滤波计算，保证解算结果的连贯
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性。 

5.4.2 实时模糊度固定对Multi-GNSS轨道精度的影响 

5.3.2 节采用三天观测数据初步验证了本文实时模糊度固定方法的有效性，

本节基于 30 天 Multi-GNSS 观测数据，分析实时模糊度固定对最终卫星轨道精

度的影响。实验结果选取所有完全光照中的卫星，分别计算所有 GPS 卫星、

BeiDou卫星和 Galileo卫星实时轨道与 CODE精密轨道的 3D差值，选取收敛后

的结果进行分析，如图 5.15所示。 

 

图 5.15 模糊度固定对实时轨道精度影响 

Figure 5.15 Improvement on real-time orbit after ambiguity resolution 

图中红色为模糊度固定解，蓝色为浮点解。GPS卫星模糊度固定解轨道精度

明显优于浮点解，BeiDou和 Galileo卫星实时轨道模糊度固定解与浮点解精度相

当；GPS卫星实时轨道收敛后稳定性最好，Galileo卫星稳定性优于BeiDou卫星，

这与解算过程中各星座可视卫星个数有关，当卫星观测弧段较短时，需要持续初

始化模糊度参数。测试期内所有测站每个历元单颗 GPS、BeiDou和 Galileo卫星

可视卫星平均个数如图 5.16所示。 
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图 5.16 各星座每个可视卫星个数 

Figure 5.16 Number of satellites in view for all constellations at each epoch 

图中 GPS 每颗卫星每个历元观测个数较为稳定，一致保持在 40 个以上，

Galileo卫星略少于 GPS卫星，平均值为 37个，BeiDou IGSO卫星每个历元每颗

卫星平均观测个数为 29个，MEO为 25个，且在历元间存在较大变化。因此，

实时轨道收敛后的稳定性与观测值个数及可视卫星弧段的连贯性密切相关。 

测试期内所有 GPS卫星轨道在 Along、Cross和 Radial方向精度如图 5.17所

示。实时模糊度固定后，GPS卫星轨道精度在 Along、Cross和 Radial方向值分

别为 8.6cm、5.1cm 和 3.3cm，模糊度固定解较浮点解在三个方向精度分别提升

17.4%，Cross方向提升量为 7.8%，Radial方向提升量为 1.3%。 

 

图 5.17 完全光照中 GPS卫星轨道浮点解和模糊度固定解 

Figure 5.17 Float solution and ambiguity fixed solution of full sunlight GPS satellites 
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所有 BeiDou 和 Galileo 卫星模糊度固定解与浮点解收敛后在 Along、Cross

和 Radial方向精度如图 5.18所示。BeiDou IGSO卫星 Along方向精度提升量为

1.2%，Cross方向为-0.6%，Radial方向为 0.3%；BeiDou MEO卫星 Along方向精

度提升量为 0.9%，Cross方向为 0.1%，Radial方向为 0.1%；Galileo卫星 Along

方向精度提升量为-1.9%，Cross方向为 0.7%，Radial方向为 0.2%。 

 

图 5.18 完全光照中 BDS和 Galileo卫星轨道浮点解和模糊度固定解 

Figure 5.18 Float solution and ambiguity fixed solution of full sunlight BDS and Galileo satellites 

所有完全光照中卫星模糊度固定解较浮点解精度提升量如表 5.5所示。 

表 5.5 所有卫星模糊度固定解精度提升量(单位：%) 

Table 5.5 Improvement of ambiguity fixed solution for all satellites(unit: %) 

 Along Cross Radial 

GPS 17.4 7.8 1.3 

BDS IGSO 1.2 -0.6 0.3 

BDS MEO 0.9 0.1 0.1 

Galileo -1.9 0.7 0.2 

表中 GPS 轨道精度提升量最为明显，BeiDou 和 Galileo 卫星模糊度固定解

和浮点解精度相当。 

5.4.3 地影期间Multi-GNSS实时轨道精度分析 

4.5节研究得出地影期间实时预报轨道精度下降比较明显，尤其对于 BeiDou

卫星而言。本节研究采用均方根滤波实时估计的方法获取的地影期间卫星轨道精

度，精度评定方式同样采用与 CODE精密轨道比较的方法。 
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图 5.19 地影中 GPS卫星实时轨道精度 

Figure 5.19 Real time orbit accuracy of GPS eclipsing satellites 

图 5.19为四颗处于地影中的 GPS卫星实时滤波解算轨道精度，黑色虚线为

卫星 β 角。实时滤波解算中，地影中的 GPS卫星轨道精度收敛后一直较为稳定，

未表现出与 β 角间的相关性。测试期内完全光照中的 GPS 卫星和地影中的 GPS

卫星精度如图 5.20所示，两者精度处于同一量级。 

 

图 5.20 GPS卫星实时轨道精度统计 

Figure 5.20 Analysis of all GPS real-time satellite orbit 
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因此，在扩展滤波处理中，无需改变地影中 GPS 卫星光压参数的过程噪声

量，所有 GPS卫星可达到同一量级的实时轨道精度。 

5.3.3 节中研究发现，BDS 卫星姿态转变将带来伪距残差的变化，滤波处理

过程中需将光压参数过程噪声量设置为 510− ，地影中的 BDS 卫星实时轨道精度

如图 5.21所示。 

 

图 5.21 地影中 BDS卫星实时轨道精度 

Figure 5.21 Real time orbit accuracy of BDSeclipsing satellites 

图 5.21为两颗处于地影中的 BeiDou卫星实时滤波解算轨道精度，黑色虚线

为卫星 β 角。与 GPS卫星不同，测试期内的 BDS IGSO和 MEO卫星在 β 角较

小时将发生姿态转变。分析发现，当未发生姿态转变时，即使 BeiDou卫星处于

地影中，滤波实时轨道精度无明显变化；当发生姿态转变时，在姿态转变期间沿

轨方向将产生米级的轨道误差，姿态转变完成后轨道精度趋于稳定。测试期内完

全光照中的 BDS卫星和地影中的 BDS卫星精度如图 5.22所示。 

 

图 5.22 BDS卫星实时轨道精度统计 

Figure 5.22 Analysis of all BDS real-time satellite orbit 

图中，地影期间的 BDS 卫星实时轨道精度明显低于完全光照中的卫星，结
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合图 5.21发现，精度损失量主要发生在姿态转变过程中。 

5.4.4 Multi-GNSS实时轨道精度比较 

5.2节验证了滤波解和最小二乘解的一致性，若基于相同的测站和观测数据，

理论上实时滤波解算结果应与事后最小二乘结果一致。但在实时数据处理中无法

利用当前历元之后的观测信息，实时数据预处理时标定的粗差和周跳多于事后处

理，对于观测数据较为充分的 GPS卫星而言，轨道精度影响较小，但对于 BeiDou

卫星而言，由于其本身监测站数目和分布较差，会在一定程度上影响最终轨道精

度。6小时实时预报轨道和实时滤波轨道相对于 CODE精密轨道的外符合精度如

表 5.6所示。 

表 5.6所有实时轨道精度分析(单位：cm) 

Table 5.6 Precision analysis of all real-time orbit(unit:cm) 

 6 h predicted orbit Extended SRIF orbit 

 Along Cross Radial Along Cross Radial 

GPS Full sunlight 10.7 5.0 3.1 8.5 5.1 3.3 

GPS Eclipse 17.7 5.4 4.0 7.5 4.4 3.7 

BDS Full sunlight 24.0 15.2 5.7 24.0 13.2 5.5 

BDS Eclipse 161.6 42.3 30.1 74.5 20.5 29.9 

Galileo Full sunlight 37.3 22.4 10.0 22.1 17.3 10.4 

各类卫星实时滤波轨道较 6h预报轨道精度提升量如图 5.23所示。 

 

图 5.23 各类卫星实时轨道较预报轨道精度提升量 

Figure 5.23 Improvement of SRIF orbit to predicted orbit for all satellites 

图中，所有卫星 Along 方向滤波实时轨道精度提升量明显，完全光照中的
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GPS卫星、地影中的 GPS卫星、完全光照中的 BeiDou卫星、地影中的 BeiDou

卫星和完全光照中的Galileo卫星在Along方向精度提升量分别为 20.6%、57.6%、

0.1%、53.9%和 40.8%；地影中的卫星在 Cross 方向精度提升量优于完全光照中

的卫星，各类型卫星分别为-2.0%、18.5%、13.2%、51.5%和 22.8%；Radial方向

两种实时轨道精度相当，各类型卫星分别为-6.4%、7.5%、3.5%、0.7%和-4.0%。 

整体来说，实时滤波轨道在 Along方向精度优于实时预报轨道，当卫星处于

地影期时，实时滤波轨道在三个方向精度均优于实时预报轨道。 

5.5 本章小结 

本章主要研究均方根滤波理论在Multi-GNSS实时定轨中的应用，主要包括

均方根滤波数学模型、滤波器设计、观测数据实时预处理、实时模糊度固定、机

动及姿态转变问题处理、地影期间实时轨道精度分析和实时轨道精度比较。 

在 GNSS均方根实时定轨中，将所有待估参数分为三大类：与过程噪声相关

的参数；随时间变化但无过程噪声的参数；不变参数。推导实时定轨中的参数估

计和预报处理数学模型；针对不同需求设计可满足任意窗口的实时轨道滤波器，

采用模拟观测数据分析不同滤波窗口长度在经历 12h后将收敛至相同结果，进一

步将收敛后的轨道与最小二乘解算轨道比较，差值几乎为零，验证了不同窗口长

度之间及滤波估计与最小二乘估计之间的一致性。 

研究滤波实时处理中的关键问题包括实时数据预处理、实时模糊度固定和卫

星机动及姿态转变问题。实时数据预处理在事后方法的基础上加入单差组合观测

值，并保留历史干净观测数据，优化后续历元；将实时预处理方法与 BERNESE

软件预处理结果比较，可 100%探测出事后处理中的粗差和周跳，但同时也剔除

了部分干净观测数据。 

实时模糊度固定需要对协方差矩阵进行更新变换，但均方根滤波传递的信息

矩阵为上三角均方根矩阵，在模糊度固定后需要对均值进行上三角分解，耗时较

大。本章采用单历元实时固定模糊度的方法，不传递固定后的协方差信息，既优

化轨道精度又不损失计算时间。结果表明，GPS卫星实时轨道模糊度固定解较浮

点解精度提升最明显，Along、Cross和 Radial方向分别为 17.4%、7.8%和 1.3%。

BeiDou和 Galileo卫星实时轨道模糊度固定解与浮点解精度相当。 

当卫星发生机动调整和姿态转变时，协方差信息和状态转移矩阵将偏离其真

实值，导致结果发散。本章分析了 BDS 机动和姿态转变对伪距残差的影响，姿

态转变将在一定范围内影响轨道精度，卫星机动将迅速导致滤波结果发散。针对

这一现象，提出将光压参数设置为与过程噪声相关的参数，通过分析一个月的最
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小二乘结果，将正常情况下卫星太阳光压参数过程噪声设置为 710− 、姿态转变时

设置为 510− 、机动时设置为 310− 。采用相同数据计算伪距残差，结果表明所有

BeiDou 卫星伪距残差保持稳定，仅在机动发生时间段内存在一定的变化。进一

步分析单系统 BeiDou卫星实时轨道精度，日蚀中的 IGSO卫星 C08轨道精度在

Along、Cross和 Radial方向分别为 1.061m、0.586m和 0.617m；C10卫星在测试

期间产生机动，精度统计时不考虑机动期间的影响和再次收敛前的轨道，Along、

Cross和 Radial方向精度为 0.503m、0.298m和 0.839m；其它所有 IGSO卫星在

Along、Cross和 Radial方向轨道精度平均值为 0.515m、0.284m和 0.330m；地影

期间的两颗MEO卫星 C11和 C12轨道精度较为接近，在 Along、Cross和 Radial

方向轨道精度平均值为 0.739m、0.249m和 0.326m；正常情况下的MEO卫星 C14

在 Along、Cross和 Radial方向 RMS值分别为 0.481m、0.213m和 0.229m。 

在完成关键技术问题后，将均方根滤波实时定轨应用于 Multi-GNSS，分析

地影期间实时轨道精度，并将所有卫星实时滤波轨道与 6h实时预报轨道比较，

分析其精度。整体来说，实时滤波轨道在 Along方向精度优于实时预报轨道，当

卫星处于地影期时，实时滤波轨道在三个方向精度均优于实时预报轨道。 
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第6章 Multi-GNSS实时钟差估计及动态PPP测试 

6.1 引言 

第四章中研究了采用预报方法获取Multi-GNSS实时轨道，但对于卫星钟差

而言，由于卫星钟自身的稳定性等原因，预报几小时或更长时间后，钟差结果精

度较差，不能满足实时高精度的需求。本章研究将实时预报轨道作为已知值，结

合实时观测数据，实时估计卫星钟差。 

第五章中研究了采用均方根滤波方法实时估计Multi-GNSS卫星轨道，可同

时获取其钟差产品，但通常情况下用户对于轨道的更新时间要求较低，而对于精

密钟差的更新率要求较高。因此，本文将实时轨道估计和实时钟差估计分两个线

程计算，每次扩展滤波完成后，以当前历元为中心分别向前和向后积分 5个历元，

既方便后续内插处理，又可以计算实时卫星钟差。本章详细阐述基于均方根滤波

的实时钟差估计及精度分析。 

本文研究了两套实时轨道和钟差产品，一是基于预报的方法，二是基于滤波

实时估计的方法。两套实时轨道和钟差精度评定采用与 CODE 事后精密产品进

行比较的方法。在此基础上，本章将两套产品应用于实时动态 PPP，进一步测试

两套产品的精度，并与基于 CODE 事后精密轨道产品的实时动态 PPP 定位结果

进行比较。为了避免软件在定位和定轨中的自洽性，采用第三方独立软件进行测

试。 

6.2 Multi-GNSS实时钟差估计 

6.2.1 基于实时预报轨道的Multi-GNSS实时钟差估计 

基于实时预报轨道的Multi-GNSS实时钟差估计独立于事后精密定轨和轨道

预报模块。采用均方根滤波估计，将卫星轨道和测站坐标设置为已知值，未知参

数包括卫星钟差、测站钟差、对流层参数、模糊度和系统差等，单系统观测方程

为： 
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式中， IFP 为伪距无电离层组合观测值； IFΦ 为载波相位无电离层组合观测

值； 21,if = 为载波频率；ρ为卫星至接收机的几何距离；c为光速； rdt 和 sdt 分别

为接收机和卫星钟差； tropd 为对流层延迟； 1N 、 2N 为观测值模糊度； )P( IFε  和

)( IFΦε 分别为两种组合观测值噪声和未模型化的误差。 

实时卫星钟差滤波解算过程中将未知参数分为两类：一是与过程噪声相关的

参数 p，包括卫星钟差、接收机钟差和对流层参数；二是不变参数，包括模糊度

和系统差。各参数设置如表 6.1所示。 

表 6.1实时钟差滤波估计参数设置 

Table 6.1 Settings of parameters in real-time clock estimation 

Parameter Type A priori sigma Process noise 
Time 

correlation 

Satellite clock offset Stochastic 50m 300km White noise 

Reciever clock offset Stochastic 50m 500km White noise 

ZTD Stochastic 0.5m 0.05mm/sec0.5 Random wallk 

Ambiguity Constant 5m - - 

ISB Constant 1000m - - 

实时滤波处理中的状态转移矩阵为： 
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式中，p为过程噪声相关参数，y为不变参数，M 为对角阵，I 为单位阵，

jw 为过程噪声。 

实时滤波处理中参数估计为： 
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式中， pT̂ 、 yT̂ 为正交矩阵，R
~
为先验信息， A为观测方程。 

实时滤波处理中参数预报为： 
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卫星钟差估计中存在两个相关性，一个是接收机钟差和卫星钟差的相关性，

在解算时需设定基准，通常可选择 IGS 推荐的具有稳定原子钟的监测站接收机

钟差为基准；二是相位观测方程中的模糊度和钟差参数的相关性，各历元钟差的

公共项容易被模糊度参数吸收，需要与伪距观测方程联合求解。具体步骤如图

6.1所示。 

 

图 6.1 Multi-GNSS实时钟差处理 

Figure 6.1 Estimation of Mult-GNSS real-time clock offset 

实时钟差解算中的观测数据选取与第五章精密定轨中相同的监测站，时间范

围为 2015年 doy337至 doy351。钟差精度评定方法采用与 CODE MGEX精密钟

差产品比较的方式，GPS卫星选取 G01卫星作为参考星，BeiDou卫星选取 C06

卫星作为参考星，Galileo 卫星选取 E11 卫星作为参考星，分别分析各卫星钟差

RMS值和标准差 STD值。 

图 6.2为基于预报轨道计算得出的钟差产品精度 RMS和标准差 STD值。可

以看出，GPS卫星钟差 RMS值优于 Galileo卫星，Galileo卫星钟差 RMS值优于

BeiDou卫星；处于日蚀中的 GPS卫星和完全光照中的 GPS卫星钟差 RMS值相

差不大，但处于日蚀中的 BeiDou 卫星与完全光照中的 BeiDou 卫星差值可达几

个纳秒，,主要发生在 β角接近 0时。除处于日蚀中的 BeiDou卫星以外，所有卫

星标准差 STD符合度较好，可在 0.5ns以内。 
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图 6.2 基于预报轨道产品的实时钟差精度 

Figure 6.2 Precision of real-time clock based on LSP orbits 

表 6.2为各卫星钟差 RMS和 STD值。完全光照中的 GPS、BeiDou和 Galileo

卫星钟差 RMS 分别为 0.55ns、2.26ns和 0.90ns，STD分别为 0.43ns、0.54ns 和

0.63ns；处于地影中的 GPS和 BeiDou卫星的 RMS为 0.76ns和 3.86ns，STD为

0.59ns和 1.95ns。 

表 6.2 基于预报轨道实时卫星钟差 RMS和 STD值 

Table 6.2 RMS and STD of real-time satellite clock based on predicted orbits 

 RMS STD 

GPS Full sunlight 0.55ns 0.43ns 

BDS Full sunlight 2.26ns 0.54ns 

Galileo Full sunlight 0.90ns 0.63ns 

GPS eclipse 0.76ns 0.59ns 

BDS eclipse 3.86ns 1.95ns 

6.2.2 基于实时均方根滤波估计轨道的实时钟差估计 

本文第五章中Multi-GNSS实时轨道和钟差产品同时生成，为了满足高采样

间隔实时钟差产品的需求，将轨道估计和钟差估计采用两个线程计算，每次轨道

产品更新后，向前和向后预报 5个历元，实时估计更高采样率的实时钟差产品，

具体流程如图 6.3所示。 
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图 6.3基于实时均方根滤波估计轨道的实时钟差估计 

Figure 6.3 Estimation of Mult-GNSS real-time clock offset based on SRIF 

图中，实时轨道估计模块与第五章中相同。待预报生成参考轨道后，固定卫

星轨道和测站坐标，建立实时钟差估计误差方程，根据设定的观测值采样率实时

求解卫星钟差。 

图 6.4为实时滤波方法得出的钟差产品 RMS值和标准差 STD值，时间范围

及精度评定方法与 6.2.1 节一致。处于日蚀中的 BeiDou 卫星在 β角接近 0 时，

卫星钟差精度仍存在跳变，但所有卫星钟差 RMS值和 STD值均优于基于预报轨

道的卫星钟差精度。 

 

图 6.4 基于实时滤波轨道产品的实时钟差精度 

Figure 6.4 Precision of real-time clock based on SRIF orbits 

表 6.3为基于实时滤波轨道产品的实时钟差 RMS和 STD值。完全光照中的

GPS、BeiDou和 Galileo卫星的 RMS为 0.34ns、2.11ns和 0.78ns，STD为 0.17ns、

0.37ns和 0.51ns；处于定影中的 GPS和 BeiDou卫星的 RMS为 0.47ns和 3.03ns，

STD为 0.28ns和 0.82ns。 

表 6.3 基于滤波估计的实时卫星钟差 RMS和 STD值 

Table 6.3 RMS and STD of real-time satellite clock based on SRIF estimation 

 RMS STD 



第 6章 Multi-GNSS实时钟差估计及动态 PPP测试 

113 

GPS Full sunlight 0.34ns 0.17ns 

BDS Full sunlight 2.11ns 0.37ns 

Galileo Full sunlight 0.78ns 0.51ns 

GPS eclipse 0.47ns 0.28ns 

BDS eclipse 3.03ns 0.82ns 

将基于实时均方根滤波估计轨道的实时钟差产品精度与基于实时预报轨道

的实时钟差产品精度进行比较，如图 6.5所示。 

 

图 6.5 两种实时钟差产品精度比较 

Figure 6.5 Comparison of two kinds of real-time clock products 

图中，LSP clock表示基于预报轨道产品的钟差精度，SFE clock表示基于滤

波估计轨道产品的钟差精度。结果表明，完全光照中的 GPS、BeiDou和 Galileo

卫星，SFE clock钟差 RMS较 LSP clock分别提升 38.7%、5.4%和 12.4%，STD

分别提升 60.1%、32.1%和 18.5%；地影中的 GPS和 BeiDou卫星，SFE clock钟

差 RMS较 LSP clock分别提升 37.6%、21.4%，STD分别提升 51.9%、58.0%。 

6.3实时动态PPP测试 

实时动态 PPP 定位精度是检验卫星轨道和钟差产品绝对精度的另一方式，

本节分别测试两套实时轨道和钟差产品和 CODE 最终精密产品在实时动态 PPP

中的效果。实时动态 PPP测试包括两个方面：一是单系统和多系统的精度分析，

二是基于不同实时产品和事后精密产品的精度分析。为了避免软件自身在定轨和

定位中的自洽性，采用同济大学张益泽博士编写的第三方实时动态 PPP 软件进

行测试。PPP软件主要由三个部分组成，一是实时数据预处理，二是卡尔曼滤波

估计，三是残差检核。计算中主要参数设置如表 6.4所示。 
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表 6.4 实时动态 PPP参数设置 

Table 6.4 settings of real-time kinematic PPP 

Parameter Initial value A priori sigma Processing sigma Time correlation 

Kalman Filter state 

Receiver position Estimated  10m 1000m Random walk 

Receiver clock Estimated  0.1s 0.1s While noise 

ZTD Model 0.5m 0.002m Random walk 

Ambiguity Estimated 5m - - 

ISB Zero 1000m - - 

Measurement noise 

Pseudo range - - 2m - 

Carrier phase - - 0.01m - 

实验数据选取与精密定轨中不重复的 8个 IGS MGEX监测站，时间范围为

2015年 doy337至 doy351，采样间隔 30s，计算过程中卫星截止高度角设置为 5°。

分 别 测 试 GPS 单 系 统 、 GPS+BeiDou 卫 星 、 GPS+Galileo 卫 星 和

GPS+BeiDou+Galileo卫星实时 PPP精度。 

(1) 基于 CODE精密产品的实时动态 PPP测试 

采用 CODE分析中心的精密轨道和钟差产品进行实时动态 PPP测试。图 6.6

为 CUT0站在 doy337一天内实时动态 PPP 定位 N、E、U方向精度，分别分析

GPS、GPS+BeiDou、GPS+Galileo和 GPS+BeiDou+Galileo四种方式。可以看出，

精度由高到低顺序依次为 GPS+BeiDou+Galileo、GPS+BeiDou、GPS+Galileo、

GPS。 
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图 6.6 基于 CODE精密产品的实时动态 PPP测试 

Figure 6.6 real-time kinematic PPP based on CODE products 

所有 8个测站在 2015年 doy337至 doy351时间范围内实时动态 PPP定位精

度平均值如图 6.7所示。 

 
图 6.7 所有测站基于 CODE精密星历实时动态定位精度 

Figure 6.7 precision of real-time kinematic PPP based on CODE precise orbit for all sites 

所有测站采用 GPS单系统定位结果在 N、E、U方向的 RMS分别为 3.9cm、

4.0cm、10.6cm；采用GPS+Galileo卫星定位结果RMS分别为 3.1cm、3.4cm、8.9cm；

采用 GPS+BeiDou 卫星定位结果 RMS 分别为 2.7cm、3.2cm、7.9cm；采用

GPS+BeiDou+Galileo卫星定位结果精度最高，N、E、U方向分别为 2.5cm、2.8cm
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和 7.2cm。 

(2) 基于预报产品的实时动态 PPP测试 

采用第四章基于最小二乘估计的 Multi-GNSS 实时预报轨道和 6.2 节计算得

出的实时钟差产品，测试实时动态 PPP精度。图 6.8为 CUT0站在 doy337一天

内实时动态 PPP定位 N、E、U方向精度，与(1)中分析一致，精度由高到低顺序

依次为 GPS+BeiDou+Galileo、GPS+BeiDou、GPS+Galileo、GPS。 

 

图 6.8 基于 LSP产品的实时动态 PPP测试 

Figure 6.8 real-time kinematic PPP based on LSP products 

图 6.9为所有 8个测站在 2015年 doy337至 doy351时间范围内实时动态 PPP

定位精度。 
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图 6.9 所有测站基于 LSP产品实时动态定位精度 

Figure 6.9 Precision of real-time kinematic PPP based on LSP products for all sites 

所有测站采用 GPS单系统定位结果在 N、E、U方向的 RMS分别为 4.5cm、

5.9cm、14.7cm；采用GPS+Galileo卫星定位结果RMS分别为 4.4cm、5.9cm、14.3cm；

采用 GPS+BeiDou 卫星定位结果 RMS 分别为 4.2cm、5.4cm、11.5cm；采用

GPS+BeiDou+Galileo卫星定位结果精度最高，N、E、U方向分别为 4.1cm、5.3cm

和 11.0cm。 

(3) 基于均方根滤波实时估计产品的实时动态 PPP测试 

采用第五章基于扩展均方根滤波估计得出的Multi-GNSS实时轨道和钟差产

品测试实时动态 PPP 精度。图 6.10 为 CUT0 站在 doy337 一天内实时动态 PPP

定位 N、E、U 方向精度，与(1)和(2)中分析一致，精度由高到低顺序依次为

GPS+BeiDou+Galileo、GPS+BeiDou、GPS+Galileo、GPS。 
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图 6.10 基于 SFE产品的实时动态 PPP测试 

Figure 6.10 Real-time kinematic PPP based on SFE products 

图 6.11为所有 8个测站在 2015年 doy337至 doy351时间范围内实时动态PPP

定位精度。所有测站采用 GPS单系统定位结果在 N、E、U方向的 RMS分别为

4.8cm、5.0cm、12.2cm；采用GPS+Galileo卫星定位结果RMS分别为 4.3cm、4.7cm、

12.2cm；采用 GPS+BeiDou 卫星定位结果 RMS 分别为 3.1cm、3.3cm、8.9cm；

采用 GPS+BeiDou+Galileo卫星定位结果精度最高，N、E、U方向分别为 3.0cm、

3.1cm和 8.7cm。 
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图 6.11 所有测站基于 SFE产品实时动态定位精度 

Figure 6.11 Precision of real-time kinematic PPP based on SFE products for all sites 

(4) 基于三种产品的实时动态 PPP精度比较 

所有三种轨道和钟差产品对于所有测站在测试期内的实时动态 PPP 精度如

图 6.12 所示。计算过程中同时采用 GPS+BeiDou+Galileo 卫星，分析其在 NEU

方向的 RMS值。 

 
图 6.12 基于三种产品的实时动态 PPP精度比较 

Figure 6.14 comparison of real-time kinematic PPP based on three products 

基于CODE最终精密产品实时动态 PPP在N、E、U方向精度为 2.5cm、2.8cm、

7.2cm；基于预报产品实时动态 PPP在N、E、U方向精度为 4.1cm、5.3cm、11.0cm；

基于滤波估计产品实时动态 PPP在 N、E、U方向精度为 3.0cm、3.1cm、8.7cm。

若以CODE产品实时动态 PPP定位精度为基准，基于预报产品的定位精度在N、

E、U方向上分别下降 62.9%、88.8%、51.4%，基于滤波估计产品的定位精度在

N、E、U方向上分别下降 10.5%、4.6%、13.5%，与基于 CODE精密产品实时动

态定位精度相当。 

6.4 本章小结 
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本章研究将Multi-GNSS实时轨道和钟差产品应用于实时动态 PPP中，分析

其精度。 

首先，阐述基于预报轨道的实时钟差求解方法，研究实时滤波过程中采用双

线程实时估计卫星轨道和钟差。对于完全光照中的GPS、BeiDou和Galileo卫星，

基于预报轨道计算得出的卫星钟差 RMS 分别为 0.55ns、2.26ns 和 0.90ns，STD

分别为 0.43ns、0.54ns 和 0.63ns；基于滤波估计轨道计算得出的卫星的 RMS 为

0.34ns、2.11ns 和 0.78ns，STD 为 0.17ns、0.37ns 和 0.51ns；与基于预报轨道得

出的卫星钟差相比，基于滤波估计轨道计算得出的 GPS、BeiDou和 Galileo卫星

钟差 RMS分别提升 38.7%、5.4%和 12.4%，STD提升 60.1%、32.1%和 18.5%。

对于处于日蚀中的卫星，基于预报轨道计算得出的 GPS 和 BeiDou 卫星的 RMS

为 0.76ns和 3.86ns，STD为 0.59ns和 1.95ns；基于滤波估计轨道计算得出的 GPS

和 BeiDou卫星的 RMS为 0.47ns和 3.03ns，STD为 0.28ns和 0.82ns，RMS和 STD

分别提升 37.6%、21.4%和 51.9%、58.0%。 

其次，分别测试基于 CODE精密产品、LSP产品和 SFE产品进行实时动态

PPP 的精度。证明了 GPS+Galileo+BeiDou 卫星组合精度最优，其次为

GPS+BeiDou、 GPS+Galileo 和 GPS 单系统。基于 CODE 精密产品的

GPS+Galileo+BeiDou联合定位精度在 N、E、U方向分别为 2.5cm、2.8cm、7.2cm，

基于预报产品的定位精度分别为 4.1cm、5.3cm、11.0cm，基于实时滤波估计产

品的定位精度分别为 3.0cm、3.1cm、8.7cm。若以 CODE产品实时动态 PPP定位

精度为基准，基于预报产品的定位精度在N、E、U方向上分别下降62.9%、88.8%、

51.4%，基于滤波估计产品的定位精度在 N、E、U方向上分别下降 10.5%、4.6%、

13.5%。 
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第7章 结论和展望 

7.1 结论 

本文研究两种不同的实时轨道和钟差获取方法：实时预报方法和实时均方根

滤波估计方法。研究预报方法对于 BDS和 Galileo卫星的适用性，分析地影期间

预报轨道精度；设计均方根实时滤波器，可满足任意窗口长度的要求，解决实时

滤波处理中的关键问题。具体研究内容及结果包括以下几个方面： 

(1) 介绍 GPS、BDS 和 Galileo 卫星的发展历程、信号结构、姿态及未来发

展；分析目前国内外多系统 GNSS和实时 GNSS的研究现状，阐明 Multi-GNSS

实时轨道研究的意义。 

(2) 描述各时间系统和坐标系统的定义，阐述其在 GNSS精密定轨中的作用

及相互间的转换；分析得出卫星运动过程中各摄动力对卫星加速度的影响量从大

到小依次为地球引力、地球非球形引力、月球引力、太阳引力、太阳辐射压、固

体潮、海潮、极潮和其它行星引力等；阐述 GNSS卫星运动方程数学模型及求解

方式，分析 RK4、RKF和 Adams-Moulton积分方法的特性，总结得出 RK4方法

对积分步长及总弧长敏感度较强，随着积分步长增加，积分精度迅速下降；RKF

方法对积分步长和总弧长的敏感性较小，但耗时较长；Adams-Moulton方法精度

和效率较高，对积分步长和总弧长敏感度小。 

(3) 研究地影期间Adams-Mouldon方法积分三天弧段引入的积分误差平均值

约为 24cm，且主要集中在沿轨方向；地影期间由轨道积分误差引起的精密定轨

差异约为 2cm；地影期间轨道积分误差对预报轨道的影响量随预报弧长的增加而

增大，在预报 6小时情况下，积分误差对轨道影响量为毫米级，在预报 24小时

及以上则会产生厘米至分米级的影响。基于此，本文第二章采用探测半影边界，

改变积分步长的方法，削弱地影期间积分误差的影响，结果表明，积分三天弧段

所有卫星积分误差平均值优于 6cm，Along、Cross 和 Radial 方向精度分别提升

75.8%、50%和 66.7%。 

(4) 分析 IGS MGEX各中心 GPS、Galileo和 BeiDou卫星轨道和钟差产品精

度。对于完全光照中的 GPS卫星，JAXA中心的 qzf轨道产品精度为 6.2cm，其

它所有分析中心精度为 2至 3cm；对于处于日蚀中的 GPS Block IIR卫星，所有

分析中心卫星轨道精度与完全光照中的卫星精度一致；对于处于日蚀中的 Block 

IIF卫星，CODE和 JAXA分析中心轨道精度分别下降 1.7cm和 30cm。对于完全

光照中的 Galileo卫星，TUM、CODE、GFZ、武汉大学和 CNES中心 DBD值依
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次为 7.1cm、8.2cm、15.9cm、16.1cm和 18.5cm。对于完全光照中的 BDS卫星，

CODE分析中心精度最高，IGSO和MEO卫星 DBD值分别为 7.6cm和 4.5cm；

对于处于日蚀中的卫星，CODE中心 BDS卫星轨道精度下降明显，IGSO和MEO

卫星 DBD 值分别为 43.5cm 和 28.1cm，而 GFZ 和武汉大学分析中心日蚀中的

BDS卫星轨道 DBD值变化量较小。 

(5) 编制Multi-GNSS事后精密定轨软件，阐述轨道积分、观测数据预处理、

序贯最小二乘参数估计、残差分析和模糊度固定理论在实际处理中的设置；采用

60个全球分布的监测站数据对Multi-GNSS轨道进行初步分析，结果表明，日蚀

中的 GPS和 BDS卫星内符合精度为 14.0cm和 86.8cm，明显低于完全光照中的

卫星轨道精度；基于此，对所有卫星在 Along、Cross和 Radial方向加入速度变

化参数，结果表明，日蚀中的 GPS和 BeiDou卫星内符合精度上升至与完全光照

中的卫星轨道精度一致；对于完全光照中的卫星而言，加入速度变化参数后，

GPS 卫星轨道内符合精度提升，但 BeiDou 和 Galileo 卫星轨道内符合精度略有

下降；因此，本文Multi-GNSS事后精密轨道处理对所有 GPS卫星加入速度变化

参数，但仅对日蚀中的 BeiDou和 Galileo卫星加入速度变化参数，基于本文监测

站数据得出完全光照中的 GPS、BeiDou 和 Galileo 卫星内符合精度为 4.5cm、

17.9cm 和 15.5cm，相对于 CODE 精密轨道的外符合精度为 8.1cm、18.6cm 和

34.1cm，日蚀中的 GPS 和 BeiDou 卫星内符合精度为 5.2cm和 19.2cm，外符合

精度为 7.2cm和 45.9cm。 

(6) 基于 Multi-GNSS 事后解算轨道，采用与 IGU 轨道产品相同的策略预报

Multi-GNSS 实时轨道，对于日蚀中的卫星，采用探测地影边界、灵活改变积分

步长的方法外推卫星轨道。完全光照中的 GPS卫星在 Along、Cross和 Radial方

向的轨道精度分别为 10.7cm、5.0cm和 3.1cm；完全光照中的BeiDou卫星在Along、

Cross和 Radial方向的轨道精度分别为 24.0cm、15.2cm和 5.7cm；完全光照中的

Galileo卫星在 Along、Cross和 Radial方向的轨道精度分别为 37.3cm、22.4cm和

10.0cm；处于地影中的 GPS卫星在 Along、Cross和 Radial方向的轨道精度分别

为 17.7cm、5.4cm 和 4.0cm；处于地影中的 BeiDou 卫星预报轨道三个方向精度

分别为 161.6cm、42.3cm和 30.1cm。结果表明，预报轨道精度随预报弧长下降，

且对于地影中的卫星更为明显。 

(7) 在 GNSS均方根实时定轨中，将所有待估参数分为三大类：与过程噪声

相关的参数；随时间变化但无过程噪声的参数；不变参数。推导实时定轨中的参

数估计和预报处理数学模型；针对不同需求设计可满足任意窗口的实时轨道滤波

器，采用模拟观测数据分析不同滤波窗口长度在经历 12h后将收敛至相同结果，

进一步将收敛后的轨道与最小二乘解算轨道比较，差值几乎为零，验证了不同窗



同济大学 博士学位论文 多系统 GNSS实时轨道和钟差估计研究 

123 

口长度之间及滤波估计与最小二乘估计之间的一致性。 

(8) 实时数据预处理在事后方法的基础上加入单差组合观测值，并保留历史

干净观测数据，优化后续历元；将实时预处理方法与 BERNESE软件预处理结果

比较，可 100%探测出事后处理中的粗差和周跳，但同时也剔除了部分干净观测

数据。实时模糊度固定需要对协方差矩阵进行更新变换，但均方根滤波传递的信

息矩阵为上三角均方根矩阵，在模糊度固定后需要对均值进行上三角分解，耗时

较大。本文采用单历元实时固定模糊度的方法，不传递固定后的协方差信息，既

优化轨道精度又不损失计算时间。结果表明，GPS卫星实时轨道模糊度固定解较

浮点解精度提升最明显，Along、Cross和Radial方向分别为 17.4%、7.8%和 1.3%。

BeiDou和 Galileo卫星实时轨道模糊度固定解与浮点解精度相当。 

(9) 研究 BDS机动和姿态转变对伪距残差的影响，结果表明，姿态转变将在

一定范围内影响轨道精度，卫星机动将导致滤波结果迅速发散。针对这一现象，

提出将光压参数设置为与过程噪声相关的参数，通过分析一个月的最小二乘结果，

将正常情况下卫星太阳光压参数过程噪声设置为
710−
、姿态转变时设置为

510−
、

机动时设置为
310−
。采用相同数据计算伪距残差，结果表明所有 BDS 卫星伪距

残差保持稳定，仅在机动发生时间段内存在一定的变化。 

(10) 采用与预报轨道相同的测站数据和时间范围，分析各类卫星实时滤波

轨道精度。完全光照中的 GPS卫星在 Along、Cross和 Radial方向的轨道精度分

别为 8.5cm、5.1cm和 3.3cm；完全光照中的 BDS卫星轨道三个方向精度分别为

24.0cm、13.2cm和 5.5cm；完全光照中的 Galileo 卫星轨道三个方向精度分别为

22.1cm、17.3cm 和 10.4cm；处于地影中的 GPS 卫星在 Along、Cross 和 Radial

方向的轨道精度分别为 7.5cm、4.4cm和 3.7cm；处于地影中的 BDS卫星轨道三

个方向精度分别为 74.5cm、20.5cm和 29.9cm。 

(11) 比较实时滤波轨道和实时预报轨道，所有卫星 Along 方向滤波实时轨

道精度提升量明显，完全光照中的 GPS卫星、地影中的 GPS卫星、完全光照中

的 BeiDou卫星、地影中的 BDS卫星和完全光照中的 Galileo卫星在 Along方向

精度提升量分别为 20.6%、57.6%、0.1%、53.9%和 40.8%；在 Cross方向精度提

升量分别为-2.0%、18.5%、13.2%、51.5%和 22.8%；在 Radial 方向两种实时轨

道精度相当，各类型卫星分别为-6.4%、7.5%、3.5%、0.7%和-4.0%。 

(12) 分别研究基于两种实时轨道的实时钟差产品精度。对于完全光照中的

GPS、BeiDou 和 Galileo 卫星，基于预报轨道计算得出的卫星钟差 RMS 分别为

0.55ns、2.26ns 和 0.90ns，STD 分别为 0.43ns、0.54ns 和 0.63ns；基于滤波估计

轨道计算得出的卫星的 RMS为 0.34ns、2.11ns和 0.78ns，STD为 0.17ns、0.37ns

和 0.51ns，与基于预报轨道得出的卫星钟差相比， GPS、BeiDou和 Galileo卫星
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钟差 RMS分别提升 38.7%、5.4%和 12.4%，STD提升 60.1%、32.1%和 18.5%。

对于处于日蚀中的卫星，基于预报轨道计算得出的 GPS 和 BeiDou 卫星的 RMS

为 0.76ns和 3.86ns，STD为 0.59ns和 1.95ns；基于滤波估计轨道计算得出的 GPS

和 BeiDou卫星的 RMS为 0.47ns和 3.03ns，STD为 0.28ns和 0.82ns，RMS和 STD

分别提升 37.6%、21.4%和 51.9%、58.0%。 

(13) 将Multi-GNSS实时轨道和钟差产品应用于实时动态 PPP中，测试采用

不同产品和不同星座组合对实时动态 PPP 定位精度的影响。结果表明， 

GPS+Galileo+BeiDou卫星组合精度最优，其次为 GPS+BeiDou、GPS+Galileo和

GPS 单系统。基于 CODE 精密产品的 GPS+Galileo+BeiDou联合定位精度在 N、

E、U方向分别为 2.5cm、2.8cm、7.2cm，基于预报产品的定位精度分别为 4.1cm、

5.3cm、11.0cm，基于实时滤波估计产品的定位精度分别为 3.0cm、3.1cm、8.7cm。

基于实时滤波估计产品的实时动态 PPP 精度优于基于预报产品的定义精度，与

基于 CODE精密产品实时动态定位精度相当。 

7.2 进一步工作的方向 

本文Multi-GNSS实时轨道估计基于事后观测数据，在实际应用中需基于实

时数据流，软件平台的稳定性还需进一步测试；对于 BDS 卫星而言，目前多采

用与 GPS一致的太阳光压模型，需发展一种适合 BDS卫星的太阳光压模型；随

着各星座现代化进程的不断加快，新的观测值频率也为数据预处理和模糊度固定

等理论打开了新的契机，如何将三频观测数据应用至观测数据预处理和模糊度固

定理论中，是需要进一步研究的方向。 
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