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摘 要:针对全球卫星导航系统(GNSS)因频点单一、落地功率低、易受电磁干扰以及存在覆盖较

差区域等潜在的被拒止或被干扰导致的导航系统性能降低甚至失效的问题,提出了一种基于星链

(Starlink)机会信号融合惯性导航系统(INS)的飞行器动态组合导航方法。首先分析了星链信号

体制,建立了基于星链星座卫星下行机会信号的瞬时多普勒定位观测模型,设计了一种基于频率

细分的快速最大似然多普勒频率估计方法,然后建立了基于扩展卡尔曼滤波(EKF)的Starlink机

会信号/INS的组合导航模型,并对该导航方法进行了实验及分析。结果表明,该方法可为飞行器

提供长航时、连续、高精度的导航。动态飞行情况下,该方法可实现平均优于25m的三维定位精

度和平均优于0.1m/s的速度估计精度,比相同观测时间下的惯导精度提高了1~2个数量级,显

著提高了飞行器的导航精度,可为战略导航提供方法和技术支撑。
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Abstract:Toaddressthepotentialissuesofglobalnavigationsatellitesystems(GNSS),suchassingle-
nessoffrequency,lowlandingpower,susceptibilitytoelectromagneticinterference,andlimitedcoverage
insomeareas,leadingtonavigationsystemperformancedegradationorfailure,anaircraftdynamicinte-
gratednavigationmethodisproposedbasedonStarlinkopportunitysignalsandinertialnavigationsystems
(INS).Firstly,theStarlinksignalstructureisanalyzedandanobservationmodelforinstantaneous
DopplerpositioningofdownlinkopportunitysignalsfromStarlinksatelliteconstellationsisestablished.
Then,afastmaximumlikelihoodDopplerfrequencyestimationmethodbasedonfrequencysubdivisionis
designed.Subsequently,acombinednavigationmodelforStarlinkopportunitysignals/INSbased
ontheextendedKalmanfilter(EKF)isestablishedandexperimentsandanalysesofthenavigation
methodareconducted.Theresultsindicatethattheproposedmethodcanprovidehighprecision
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navigationforextendedandcontinuousperiodsofflight.Indynamicflightscenarios,thismethod
achievesanaveragethree-dimensionalnavigationpositioningaccuracyofbetterthan25metersand
anaveragevelocityestimationaccuracyofbetterthan0.1meterspersecond.Thisaccuracyim-
provementis1to2ordersofmagnitudebetterthantheinertialnavigationunderthesameobserva-
tiontime,significantlyenhancingnavigationaccuracyforaircraft.Thus,theproposedmethodcan
offeramethodologicalandtechnicalsupportforstrategicnavigation.
Keywords:Starlinkopportunitysignals;Inertialnavigation;Integratednavigation;Fastmaximum
likelihoodestimation;ExtendedKalmanfilter

0 引言

随着位置服务需求的日益增长,全球卫星导航系

统(globalnavigationsatellitesystem,GNSS)得到了

快速发展,其能在地球表面或近地空间为用户提供全

天候的三维位置、速度及时间信息。GNSS一般包括

一个或多个卫星星座及其支持特定工作所需的增强

系统,是目前目标定位的主要手段之一[1]。近年来,

GNSS定位技术因具有全天候、高精度、覆盖全球、自
动化程度高以及实时服务能力强等优点,已广泛应用

于交通、军事和农业等领域,如车辆自主导航、自然灾

害监测、紧急事故安全救援、精确制导武器、精准农业

及建筑物结构安全监测等。
然而,GNSS中参与定位的卫星数量及导航信号

优劣直接影响着定位效果,尤其是GNSS卫星信号覆

盖较差区域,会存在部分或全部卫星被遮挡导致定位

结果不准确的问题。此外,由于GNSS卫星信号发射

功率较小,信号经过长距离的传播,接收机接收到的

信号强度更小[2],很容易受外界非故意和故意的电磁

信号干扰,使导航系统性能降低甚至失效[3]。
利用环境中潜在的无线电机会信号(signalof

opportunity,SOP)进行目标位置、速度及时间等信

息的估计是一种解决GNSS性能降低甚至失效的

潜在可行方法[4]。常见的机会信号包括广播、蓝牙

及 WiFi信号等,其并不是专为导航而发射的信号,
适用范围较小,且频段复杂难以统一,利用这些信

号为飞行器等高速目标导航存在很大挑战。而低

轨(lowEarthorbit,LEO)卫星机会信号覆盖范围

广、频带范围宽、可多渠道获取且信号来源充足,其
轨道约为常规全球卫星定位系统卫星轨道的1/

20[5]。地面或低轨飞行器接收到的低轨卫星机会

信号功率更高、穿透性更好、几何分布更优,有助于

实现高精度的目标定位[6-8]。目前,低轨卫星组网众

多,诸如国外的星链、全球星、铱星及轨道通信卫

星,国内的虹云工程、鸿雁、天启以及银河航天等。
各个星座发射情况和采用信号波段均不相同。本

文综合考虑低轨星座的发射现状、信号体制等[9-11],
选用目前发射数量最多、可用星最多的星链星座为

导航信号源开展导航研究[12-15]。
此外,惯性导航系统(inertialnavigationsystem,

INS)是一种全自主导航系统,可自主地为载体提供位

置、速度及姿态等高精度导航信息[16]。但是,INS
的导航误差会随时间累积,长时间下导航结果会逐

渐发散而严重影响导航精度[17]。因此,为实现飞行

器长航时、高精度导航,需要发展新的融合式导航

技术。
本文以星链卫星为信号源,将INS与低轨卫星

机会信号导航相融合,综合INS的连续性及低轨卫

星机会信号导航的瞬时高精度,提出了一种基于低

轨星座卫星机会信号瞬时多普勒定位联合惯导的

融合式导航方法。首先分析了星链信号体制,建立

了基于星链星座卫星下行机会信号的瞬时多普勒

定位观测模型,设计了一种基于频率细分的快速最

大似然(fastmaximumlikelihoodestimationbased
onfrequencysubdivision,FMLEF)多普勒频率估计

方法,然后建立了基于扩展卡尔曼滤波(extended
Kalmanfilter,EKF)的Starlink机会信号/INS的

组合导航模型,并进行了有效性和可行性实验验

证。该方法弥补了惯性导航长航时发散和低轨卫

星机会信号导航在部分时间观测信息源不足的问

题,可为长时间、连续且高精度的飞行器导航提供

方法和技术支撑。

1 星链信号体制

2015年,美国太空探索技术公司(SpaceX)提出“星
链计划”,预计在地球近地轨道发射约4.2万颗低轨卫

星及极低轨卫星,其中,4409颗低轨卫星轨道高度约

为550~1325km,工作频段为Ku(10.7~12.7GHz)、

37




导航定位与授时 2024年3月

Ka(26.5~40GHz)和V(37.5~42.5GHz)波段;7518
颗极低轨道卫星轨道高度约为335~346km,工作频段

为V波段。截至2023年10月30日,在轨正常运行的

星链卫星约有4966颗。
目前,常使用Ku波段下行信号的导频信号进行

多普勒频率提取和导航解算。图1为利用Space
Trace官网公布的星链卫星两行轨道根数(twoline
elements,TLE)建模产生的星链星座模型[18-20]。

图1 星链卫星星座模型

Fig.1 Starlinksatelliteconstellationmodel

SpaceX官网公布了星链卫星的载波频率与带

宽,并未公布更详细的下行信号规格,文献[6]在载

频11.325GHz,带宽2.5MHz处检测到星链导频

信号的存在,并在中心频点外检测到了另外8个峰

值,且峰值在时频图中随着多普勒频率的变化而变

化,相隔约44kHz;文献[7]在载频11.575GHz处

同样发现导频信号。图2为Ku波段下行信号的导

频信号示意图,其中标红处为检测到导频信号存在

的中频。

图2 星链卫星导频信号示意图

Fig.2 Starlinksatellitepilotsignaldiagram

星链卫星下行信号为正交频分多址(orthogonal
frequencydivisionmultipleaccess,OFDMA)模型,是
以正交频分复用(orthogonalfrequencydivisionmul-
tiplexing,OFDM)技术为基础的多址方式,它将信

道分成若干正交子信道,将高速数据信号转换成并

行的低速子数据流,调制到每个子信道上进行传

输[21]。OFDMA 是 OFDM 技 术 的 演 进,在 利 用

OFDM对信道进行子载波化后,在部分子载波上加

载传输数据的传输技术。OFDMA多址接入系统

将传输带宽划分成正交的互不重叠的一系列子载

波集,将不同的子载波集分配给不同的用户实现多

址。OFDMA系统可动态地把可用带宽资源分配

给需要的用户,很容易实现系统资源的优化利用。

2 基于Starlink机会信号的导航方法

2.1 基于频率细分的快速最大似然的Starlink机

会信号多普勒频率估计

  根据星链下行信号体制,可将不调制信息流的

单载波导频信号的OFDM信号建模为[4]

x(t)=∑
Nc-1

i=0
Ai·cos[2π(fi+

fc)·t+ϕi]+y(t)

(1)

式中,fc为导频信号载波频率;Nc为导频信号子载

波数目;Ai、fi、ϕi 分别为第i个导频子载波的幅度、
频率及相位;根据文献[6]所述导频信号子载波数

目为9,频率间隔约为44kHz;t为信号持续时间;

y(t)为零均值、独立且同分布的测量噪声。
由于导频子载波在频域上为单载波形式,此

外,接收端接收到的导频信号的多普勒频率随时间

呈动态变化特点,因此采用短时傅里叶变换(short
timeFouriertransform,STFT)对短时平稳的低轨

星座机会信号进行多普勒频率分析,既能反映该低

轨星座机会信号的频率信息,也能反映频率随时间

变化的规律。本文使用STFT对星链下行信号导

频部分进行多普勒频率粗估计。
在此基础上,考虑传统最大似然估计在多普勒

频率估计[22-23]时需对一定范围内所有待分析频率

值进行统计分析,精度高但耗时特别长,难以满足

实时导航需求,也难以兼顾高精度和低运算复杂

度。针对该问题,本文以降低运算复杂度且兼顾多

普勒频率估计的高精度为目标,提出了基于频率细

分的快速最大似然估计方法,进行Starlink机会信

号多普勒频率的精确估计。
该方法基于STFT确定出的多普勒频率粗估

计值,逐级确定最大似然多普勒频率估计的最优区

间,每级的多普勒频率估计最优区间将在上一次估

计最优值基础上确定,比上一级最优区间缩小1个

数量级。在该区间内,取上一级多普勒估计最优值

左右各等分辨率的10个频率值进行高精度的多普

勒频率估计。因此,每增加一级多普勒频率估计,
精度将提高1个数量级。所以,该方法与传统最大

似然多普勒频率估计方法相比,可保证在相同估计
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精度下的运算量和运算耗时显著降低。
实际运算中,该方法将每级最优区间中待分析

的各个多普勒频率值代入最优估计函数,求解最优

估计函数在不同待分析多普勒频率下的代价函数

值,并取代价函数最大值对应频率及其左、右两组

频率值做曲线拟合,重新确定最大代价函数值及其

对应的频率,即为所求高精度的多普勒频率估计

值。通过此原理逐级确定最优区间和最优区间对

应的代价函数最大的多普勒频率值,即可进行高精

度的多普勒频率精估计,其中多普勒频率最优估计

代价函数为

I(f)=
1

NDATA
∑

NDATA-1

n=0
x[n]·exp(-j×2π×f·n)

2 (2)

fopti = argmax
f∈(fistart,fiend)

I(f),i=1,2,… (3)

式中,NDATA 为处理信号点数;f为多普勒频率估计

值;x[n]为接收机接收信号;n 为离散采样点(时
间);fopti 为 每 一 级 的 最 优 多 普 勒 频 率 估 计 值;
(fistart,fiend)为每一级的多普勒频率估计区间。该

方法相较于传统的最大似然算法,具有运算效率

高、运算量少、耗时短等优势,有助于基于LEO星

座机会信号的飞行器快速定位定速。
通过实际星链卫星的TLE数据可建立动态的星

链星座模型,进一步建立目标飞行器运动模型,可实

时分析目标飞行器对星链卫星的可见性,并模拟目标

飞行器接收的Starlink机会信号,如图3所示。

图3 飞行器实时可见星链星座卫星示意图

Fig.3 Aircraftreal-timevisibleStarlinksatellite

constellationdiagram

2.2 基于Starlink机会信号的导航方法

设所需估计的飞行器状态量为,X =[xr,yr,

zr,vrx,vry,vrz,̇Tu]T,其中[xr,yr,zr]为飞行器在

当前时刻下的位置估计值;[vrx,vry,vrz]为飞行器

在当前时刻下的速度估计值;̇Tu 为飞行器接收机固

定频差估计值。
在获取低轨星链卫星机会信号多普勒频率后,

若已知星链卫星位置、速度及信号发射频率,可建

立飞行器接收机在不同观测时刻下接收到机会信

号的载波频率模型为

f(xr,yr,zr,vrx,vry,vrz,̇Tu)=

1+

(vrx -vsxi)(xr -xsi)+
(vry -vsyi)(yr -ysi)+
(vrz -vszi)(zr -zsi)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

c (xr -xsi)2+(yr -ysi)2+(zr -zsi)2

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

ü

þ

ý

ï
ïï

ï
ïï

·

f0+Ṫu +εf (4)
式中,[xs,ys,zs]为卫星当前时刻位置;[vsx,vsy,

vsz]为卫星当前时刻速度;i代表不同的星链卫星,

i=1,2,…;f0 为星链卫星发射信号载波频率;c 为

光速;εf 为卫星随机测量误差。
将飞行器状态估计值代入式(4),然后基于泰

勒展开将载波模型线性化,并分别对位置和速度求

偏导,可得

 f(xr,yr,zr,vrx,vry,vrz,̇Tu)=

f(xr,yr,zr,vrx,vry,vrz,̇Tu)+
∂f
∂x
(xr-xr)+

∂f
∂y
(yr-yr)+

∂f
∂z
(zr-zr)+

∂f
∂vx

(vrx -vrx)+
∂f
∂vy
(vry -vry)+

∂f
∂vz
(vrz -vrz)+

∂f
∂̇Tu

(̇Tu -Ṫu)+h.o.t (5)

进一步整理式(5)可得

Δf=

f0
c

vrx -vsxi

ri
-
(xr-xsi)(p-Xsi)VTi

r3i
é

ë
êê

ù

û
úú·(xr-xr)+

vry-vsyi

ri
-
(yr-ysi)(p-Xsi)VTi

r3i
é

ë
êê

ù

û
úú·(yr-yr)+

vrz-vszi

ri
-
(zr-zsi)(p-Xsi)VTi

r3i
é

ë
êê

ù

û
úú·(zr-zr)

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

ü

þ

ý

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

+

f0

cri

(xr -xsi)(vrx -vrx)+

(yr -ysi)(vry -vry)+

(zr -zsi)(vrz -vrz)

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

+ (̇Tu -Ṫu) (6)

式中,Vi=[vrx -vsxi,vry -vsyi,vrz -vszi]为飞行

器相对于卫星的速度;p 为每次迭代估计的飞行器

位置;Xsi 为卫星的位置。

令 ΔX =[Δx,Δy,Δz,Δvx,Δvy,Δvz,Δ̇Tu]T

表示当前时刻飞行器导航结果修正量,其有7个未
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知量,因此同时观测7颗卫星的数据,建立关于式

(6)Δf 的模型,可用于求解飞行器的三维位置和三

维速度信息等。其中Δf 模型的矩阵形式为

Δf=ΗΔX+ε (7)
式中,状态转移矩阵H 为

H =

gx1 gy1 gz1 ax1 ay1 az1 1

gx2 gy2 gz2 ax2 ay2 az2 1

gx3 gy3 gz3 ax3 ay3 az3 1

gx4 gy4 gz4 ax4 ay4 az4 1

gx5 gy5 gz5 ax5 ay5 az5 1

gx6 gy6 gz6 ax6 ay6 az6 1

gx7 gy7 gz7 ax7 ay7 az7 1
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ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê
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û

ú
ú
ú
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ú
ú
ú
ú
ú
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(8)

gxi =
vrx -vsxi

ri
-
(xr -xsi)(p-Xsi)VT

i

r3i
é

ë
êê

ù

û
úú
f0
c

gyi =
vry -vsyi

ri
-
(yr -ysi)(p-Xsi)VT

i

r3i
é

ë
êê

ù

û
úú
f0
c

gzi =
vrz -vszi

ri
-
(zr -zsi)(p-Xsi)VT

i

r3i
é

ë
êê

ù

û
úú
f0
c

axi =
f0
cri
(xr -xsi)

ayi =
f0
cri
(yr -ysi)

azi =
f0
cri
(zr -zsi)

ì
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(9)

基于状态转移矩阵H 可建模几何精度因子,其
可反映一定时间内卫星构型的优劣等。几何精度

因子越小,导航精度越高。此处,几何精度因子可

建模为

GDOP= trace((HTH)-1) (10)
进一步对式(7)进行最小二乘求解可得

ΔX=(HTH)-1HTΔf (11)
因此,可获得当前时刻下飞行器的状态估计

值为

Xk =Xk-1+ΔX (12)

将每次估计的Xk 作为初始值,再次进行导航

状态估计,直到满足导航精度或迭代次数要求为

止,其中 ΔXk -ΔXk-1 <α,α 为预设精度要求。
考虑目前星链并未做到全球覆盖,不同经纬度

的可见星数不一样,不能满足长航时导航需求,且
星链导航需要给出飞行器位置和速度的初值,上述

两大难题制约了基于星链机会信号的导航应用。
针对该问题,本文将Starlink机会信号导航和惯导

融合,以弥补惯性导航长航时发散和低轨卫星机会

信号导航在部分时间观测信息源不足、飞行器初值

难确定等问题,可为长时间、连续且高精度的导航

提供方法和技术支撑。

3 Starlink机会信号/INS的组合导航方法

本文选择惯导系统的姿态失准角ϕ、速度误差

δvn、定位误差δrn、陀螺仪相关漂移εb
r、加速度计相

关偏值

Δ

b
r 等作为15维系统状态。选择惯导与星链

卫星机会信号的飞行器导航位置、速度差值作为6
维量观测量,可建立基于星链卫星机会信号与INS
的组合导航预测模型和观测模型为

Ẋ=FX+GWb

Z=
vn
INS-vn

LEO

rINS-rLEO

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú=HX+V

ì
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í

ï
ï

ï
ï

(13)

式 中,状 态 量 X = [ϕT (δvn)T (δr)T (εb)T

(

Δ

b)T]T;F=

Maa Mav Mar -Cn
b 03×3

Mva Mvv Mvr 03×3 Cn
b

03×3 Mrv Mrr 03×3 03×3
09×15

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
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为状态

转移矩阵,具体每一项符号的说明参见文献[24];

G=
-Cn

b 03×3
03×3 Cn

b

  09×6

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

为系统噪声控制矩阵;Wb =
wb
g

wb
a

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

为系统激励噪声序列,wb
g 和wb

a 分别为陀螺仪角速

度测量白噪声和加速度计比力测量白噪声;H =
03×3 I3×3 03×3 03×6
03×3 03×3 I3×3 03×6

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
为量测矩阵;V =

Vv

Vr

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
为

观测噪声,Vv 和Vr 分别为卫星接收机速度测量白

噪声 和 位 置 测 量 白 噪 声;[λ,L,h]为 惯 导 在

WGS84坐标系下的经度、纬度及高度信息。对上

述组合导航系统预测模型和观测模型进行离散化,
可得离散化的状态模型和观测模型为

Xk =Φk,k-1Xk-1+Γk,k-1Wk-1

Zk =HkXk +Vk
{ (14)

式中,Φk,k-1为tk-1时刻到tk 时刻的一步转移矩阵;

Γk,k-1 为系统噪声驱动矩阵;Hk 为量测矩阵;Vk 为

量测噪声序列;Wk 为系统激励噪声序列。其中,Wk

与Vk 满足

E[Wk]=0,E[WkWT
j]=Qkδkj

E[Vk]=0,E[VkVT
j]=Rkδkj

E[WkVT
j]=0

ì

î

í

ï
ï

ïï

(15)

式中,Qk 为系统噪声协方差;Rk 为量测噪声协方差。
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在上述模型建立基础上基于扩展卡尔曼滤波

可实现目标飞行器状态高精度估计。

 

X̂k/k-1=Φk,k-1̂Xk-1

Pk/k-1=Φk,k-1Pk-1ΦT
k,k-1+Γk-1Qk-1ΓT

k-1

Kk =Pk/k-1HT
k(HkPk/k-1HT

k +Rk)-1

X̂k =̂Xk/k-1+Kk(Zk -Hk̂Xk/k-1)

Pk =(I-KkHk)Pk/k-1

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

(16)

4 实验验证

4.1 仿真参数设置

本文通过仿真实验对所提基于Starlink机会信

号/INS的组合导航技术进行有效性验证。在地心地

固坐标系下,仿真无人机飞行过程,设置目标飞行器

的飞行起点为西安(34.342,108.940),飞行终点为宝

鸡(34.363,107.239),飞行器的高度为3km,飞行速

度为200m/s,飞行总时长为782s,最小观测仰角

为40°,飞行轨迹如图4所示。导航过程中惯导、星
链及飞行器相关参数如表1所示,其中,INS采样周

期为100Hz,星链信号采样周期为1Hz。

图4 飞行器的飞行轨迹

Fig.4 Theflighttrajectoryoftheaircraft

表1 仿真参数设置

Tab.1 Simulationparametersettings

误差 数值

陀螺随机常值漂移/[(°)/h] 0.03

陀螺随机游走/[(°)/h1/2] 0.01

加速度计随机常值漂移/g 10-4

加速度计随机游走/(g·Hz1/2) 10-5

星链卫星随机钟偏导致多普勒频偏/Hz 0~5

飞行器接收机时钟误差导致多普勒固定频差/Hz 5

飞行器初始位置误差/m [100,100,100]

飞行器初始速度误差/(m/s) [1,1,1]

LEO低轨卫星三维定轨误差/m [1,1,1]

4.2 仿真实验结果及分析

(1)本文所提多普勒频率精估计方法的验证及

分析

多普勒频率的精确提取是基于LEO星座机会

信号组合惯导进行飞行器导航的前提。因此,本文

首先验证所提多普勒精估计算法的有效性。
根据星链下行导频信号模型,本文模拟接收到

的信号,并基于所提算法进行多普勒频率的估计。
图5为所提基于频率细分的最大似然多普勒频率估

计代价函数。该代价函数最大值所对应频率即为

该次多普勒估计的频率最优值。取该频率估计最

优值及其左、右两组更精细的频率值继续作高精度

频率估计,重新确定更高频率分辨率下的最大代价

函数值及其对应的频率,即为所求高精度的多普勒

频率估计值。

图5 多普勒频率估计代价函数

Fig.5 Dopplerfrequencyestimationcostfunction

为了分析不同多普勒频率估计精度下本文所提

算法的运算时间,分别设置多普勒频率估计精度为

1Hz,0.1Hz,0.01Hz,0.001Hz,0.0001Hz。然后,
在相同采样点数下对比传统最大似然法与本文所提

算法的运算时间,结果如图6及表2所示。

图6 不同多普勒频率估计精度下两种算法的耗时对比

Fig.6 Comparisonoftimeconsumptionbetweentwoalgorithms

underdifferentDopplerfrequencyestimationaccuracies
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表2 不同多普勒频率估计精度下两种算法的耗时对比

Tab.2 Comparisonoftimeconsumptionbetweentwo

algorithmsunderdifferentDopplerfrequency
estimationaccuracies

所需多普勒

频率精度/Hz

传统最大似然

方法耗时/s

本文所提

方法耗时/s

1 0.041 0.041
0.1 0.35 0.091

0.01 3.49 0.13
0.001 34.82 0.16

0.0001 347.11 0.20

可以看出,随着多普勒频率估计精度的提高,
传统最大似然方法耗时呈指数上升。本文所提算

法耗时虽然也随着多普勒频率估计精度的提高而

增加,但显著低于传统最大似然法。表明本文所提

算法更适用于快速高精度多普勒频率估计和提取。
此外,为了分析不同数据量下本文所提多普勒

频率估计算法的运算时间,本文设置信号采样点数

分别为1×105 个、2×105 个、3×105 个、4×105 个、

5×105 个。然后,分别统计传统最大似然法与本文

所提算法在相同频率估计精度下的运算时间,如
图7和表3所示。

图7 信号采样点数不同情况下两种算法耗时对比

Fig.7 Comparisonoftimeconsumptionbetweentwo

algorithmswithdifferentsignalsamplingpoints

表3 信号采样点数不同情况下两种算法耗时对比

Tab.3 Comparisonoftimeconsumptionbetweentwo
algorithmswithdifferentsignalsamplingpoints

信号采样点数/个
传统最大似然

方法耗时/s
本文所提方法耗时/s

1×105 1.25 0.044

2×105 2.38 0.081

3×105 3.49 0.13

4×105 4.77 0.16

5×105 6.11 0.22

可以看出,在信号采样点数逐渐上升时,本文

所提算法与传统最大似然方法耗时均呈线性递增,
但本文所提算法线性上升程度远小于传统最大似

然方法,这说明本文所提算法更适用于数据量较大

情况下的快速多普勒频率估计。
上面两个实验充分表明,本文所提算法在多普

勒频率估计效率及速度方面的显著优势,有助于促

进基于低轨星座机会信号的实时高精度导航。
(2)LEO星链星座机会信号联合惯导的导航结

果及分析

在多普勒高精度估计基础上,基于本文4.1节

的仿真参数,进行惯导和Starlink机会信号的融合

导航分析。此处,INS按照双子样解算,即每0.02s
输出一次结果。Starlink机会信号导航每1s输出

一次结果,融合导航每1s输出一次结果。当星链

卫星可见星数目不足时,放弃惯导和Starlink机会

信号的组合导航输出。基于该原则,可得飞行器的

定位定速结果如图8所示,飞行过程中可见星数目

如图9所示,飞行过程中每秒的 GDOP值如图10
所示,误差均值如表4所示。

图8 Starlink机会信号/惯导组合导航误差

Fig.8 IntegratednavigationerrorofStarlink

opportunitysignal/inertialnavigation

图9 可见星链卫星数目

Fig.9 NumberofvisiblesatelliteofStarlink
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图10 GDOP

Fig.10 GDOP

表4 两种导航方法的导航结果

Tab.4 Navigationresultsoftwonavigationmethods

导航方式 位置误差/m 速度误差/(m/s)

纯惯导导航 1595.11 3.11

Starlink机会信号/
惯导组合导航

24.35 0.038

分析图8~图10及表4,可以得出以下结论:

1)由图8可以看出,纯惯导的导航误差会随着

时间累积而逐渐增大。而本文所提的Starlink机会

信号/惯导组合导航定位及定速结果可快速收敛,
说明Starlink机会信号/惯导组合导航后,可以较好

地抑制惯导随时间逐渐发散的问题。动态飞行情

况下,本文所提方法可实现平均优于25m的三维

导航定位精度和平均优于0.1m/s的速度估计精

度,比相同观测时间下的惯导精度提高了1~2个数

量级,显著提高了飞行器导航精度。

2)由图9可以看出,在约402~431s这段时间

观测卫星数目较少,对应图10的GDOP值也在此

处急剧增大,表明该段时间观测星链卫星的构型较

差。此时观察图8发现导航结果仍然比较稳定,说
明此时惯导与Starlink机会信号导航融合后具有较

好的鲁棒性,可以在一定程度上抑制二者的导航结

果发散。
由上面研究结果可以看出,Starlink机会信号/

惯导组合导航具有明显的精度和鲁棒性优势。
实际中,Starlink机会信号对惯导的修正周期、

星链星座卫星定轨精度等均会影响Starlink机会信

号/惯导组合导航。因此,本文对上述两个因素进

行了重点分析。
(3)LEO星链星座机会信号修正惯导的周期对

融合式导航结果的影响分析

设置Starlink机会信号对惯导的修正周期分别为

1s,30s、60s、100s,然后进行Starlink机会信号/
惯导组合导航仿真,结果分别如图8、图11~图13
所示,误差均值如表5所示。

图11 30s修正周期下的组合导航误差

Fig.11 Integratednavigationerrorundera

30secondcorrectioncycle

图12 60s修正周期下的组合导航误差

Fig.12 Integratednavigationerrorunder

a60secondcorrectioncycle

图13 100s修正周期下组合导航误差

Fig.13 Integratednavigationerrorunder

a100secondcorrectioncycle
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表5 不同修正周期对组合导航精度的影响

Tab.5 Theimpactofdifferentcorrectioncycleon

integratednavigationaccuracy

导航方式 惯导的修正周期/s 位置误差/m 速度误差/(m/s)

纯惯导 — 1595.11 3.11

Starlink机会

信号/惯导

组合导航

1 24.35 0.038

30 154.77 0.16

60 207.64 0.26

100 270.04 0.47

分析图8、图11~图13及表5,可以得出如下

结论:

1)相比于纯惯导导航误差的随时间累积,本文

所提组合导航算法具有导航误差随时间逐步减小

的趋势,具有明显的抑制惯导系统发散的能力。这

是因为本文所提方法同时对惯导系统的位置误差

及速度误差进行了修正,因此可有效提升最终定位

结果的精度。

2)随着对惯导的修正周期逐渐变大,所提的

Starlink机会信号/惯导组合导航算法的精度也随

之下降,符合理论预期。因此实际飞行器飞行过程

中,应根据实际的精度需求合理地设置Starlink机

会信号/惯导组合导航的更新频率和更新周期,在
降低运算量的情况下保证导航的精度。

(4)LEO星链星座定轨误差对融合式导航结果

的影响分析

设置星链星座机会信号对惯导的修正周期1s。
分别在星链卫星的x,y,z方向各引入1m、30m及

60m的定轨误差,然后进行组合导航仿真,结果分别

如图8、图14及图15所示,误差均值如表6所示。

图14 星链卫星三维各30m定轨误差下所提组合导航误差

Fig.14 Theintegratednavigationerrorunderthe

three-dimensional30morbiterrorofStarlinksatellites

图15 星链卫星三维各60m定轨误差下所提组合导航误差

Fig.15 Theintegratednavigationerrorunderthe

three-dimensional60morbiterrorofStarlinksatellites

表6 定轨误差对组合导航精度的影响

Tab.6 Theintegratednavigationerrorunderdifferent

orbiterrorofStarlinksatellites

导航方式 星链卫星定轨误差/m 位置误差/m 速度误差/(m/s)

纯惯导 — 1595.11 3.11

Starlink机会

信号/惯导

组合导航

1 24.35 0.038

30 50.24 0.040

60 93.33 0.044

分析图8、图14~图15及表6,可以得出如下

结论:
对比引入不同定轨误差的情况可以发现,星链卫

星的定轨精度对Starlink机会信号/惯导组合导航精

度起着关键作用。星链卫星的定轨精度误差越大,

Starlink机会信号/惯导组合导航的精度越差。因此,
实现对星链卫星的高精度轨道预报至关重要。

5 结论

本文提出了一种基于Starlink机会信号/惯导

的飞行器长航时、高精度导航方法。通过卡尔曼滤

波将INS和Starlink机会信号导航相融合,有效地

弥补了惯性导航长航时发散和低轨卫星机会信号

导航在部分时间观测信息源不足、初始导航值难确

定等方面的问题。实验结果表明,本文所提方法可

实现平均优于25m的三维导航定位精度和平均优

于0.1m/s的速度估计精度,比相同观测时间下惯

导精度提高了1~2个数量级,显著提高了飞行器导

航精度,可为长时间、连续且高精度的导航提供方

法和技术支撑。此外,本文研究表明,Starlink机会

信号/惯导组合导航的更新周期越短,组合导航精
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度越高;星链卫星的定轨精度越高,组合导航精度

越高。
本文实现了基于Starlink机会信号/惯导的松

耦合组合导航,为GNSS拒止或失效情况下的目标

定位提供了有效的方法和技术支撑。未来,将进一

步研究多星座/惯导的紧耦合组合导航,进一步提

高飞行器导航精度,并兼顾成本、载荷质量及数量

的降低。
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