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摘  要：GPS 姿态测量技术是根据安装在载体上的多天线阵所确定的基线平面来推算出载体

的航向及姿态原理。通过将载体姿态信息反映在其多天线阵接收信号状态上，并形成测姿所用的

观测文件，以实现对测姿接收机在各种环境条件下的灵活测试。提出了 GPS 姿态信号模拟的原理

设计方案，同时进行了建模与仿真分析，包括从姿态信号生成模拟、多天线阵定位解算到载体姿

态解算的一系列完整过程。仿真结果表明，三维姿态角标准差都在 0.2°以下，符合实际情况。 

关键词：姿态信号；模拟器；全球定位系统；多天线阵 

中图分类号：TN967.1                  文献标识码：A 

GPS signal simulator based on carrier attitude 

YU Peng 
 (Avionics Department，Naval Flying Academy，Huludao Liaoning 125000，China) 

Abstract: GPS attitude determination technology can calculate the attitude of carrier according to the 

basal plane from multi-antenna array on it. Through emulating the signal of multi-antenna array which can 

reflect its carrier’s attitude, and arranging these data to observe-files for attitude determination, the test 

on attitude determination receiver can be more easy and agile. The theory of the system is put forward， 

simulation and test under the circumstance of static and dynamic are performed. Simulation results show 

that the standard deviations of three-dimensional angles are below 0.2°, which accords well to the actual 

situation. 
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目前，利用 GPS 进行姿态测量已经成为卫星导航技术的一个重要分支，并越来越多地应用于航天和航海领

域，实现对飞行器或舰船姿态的确定。在测姿接收机的研发过程中，快速有效的测试方法是促成其性能提升的必

要保证。传统测姿接收机的测试，使用的是被测载体在实际运行环境中采集得到的真实数据，这使得测试的灵活

性和充分性都受到很大程度的限制，比如各种误差源的影响，基线长度的合理配置，对不同动态环境的适应性等。

针对以上弊端，本文提出了测姿模拟器的概念，基于载体实时姿态模拟出测姿接收机多天线阵接收信号的状态，

从而为测姿接收机的研制及相关算法的改进提供了一种更加便捷有效

的途径。关于此类研究目前只有 SPIRENT(思博伦)公司曾开发出类似

产品，然涉于技术敏感性一直没有公开文献发表，此外并无其他先例。 

1  载体姿态角及相关坐标系统  

载体姿态通常由偏航角 Ψ、俯仰角 θ、横滚角 Ф 来描述，这 3 个

姿态角指的是载体坐标系相对于当地地理坐标系的方位关系，如图 1
所示 [1]。  

当地地理坐标系(Local Level System，LLS)：原点位于主天线的相

位中心，YL 轴沿当地北子午线切线方向指向平北极，XL 轴与 YL 轴垂直

指向东，ZL 轴与 XL 轴、YL 轴正交，服从右手坐标系关系。这也就是最

常用的东北天坐标系。  
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载体坐标系(Body Frame System，BFS)：原点定义在天线阵列的主天线 a 相位中心，YB 轴与载体运动方向的

中心线(主轴)重合，XB 轴垂直 YB 轴指向载体右侧，ZB 轴与 XB 轴、YB 轴构成右手坐标系。为了使求解姿态角过程

更加直观简洁，通常将 2 个天线 a,b 安装于载体主轴上，形成主基线 h1；另一天线 c 安装于主轴右侧，与主天线

a 共同形成副基线 h2，且 h2 垂直于 h1，载体的三维姿态角实际上就是以上 2 个坐标系之间实现转换的旋转角。  

2  姿态信号模拟关键技术分析  

GPS 模拟器测姿功能的实现，其

本质是对多天线阵接收信号的模拟，

所 生 成 的 信 号 是 针 对 各 个 天 线 的 多

路输出。由于测姿接收机的姿态解算

是基于载波相位测量的方法，因此模

拟 器 输 出 信 号 的 测 姿 功 能 应 体 现 在

载波相位状态上，即：对于接收机的

每一根天线，给出其相应的携带有载

体姿态信息的卫星载波相位观测量。

为 此 在 测 姿 模 拟 器 的 设 计 上 需 要 包

括以下环节，如图 2 所示。  

2.1 基线向量的坐标系变换  

根据图 1 中的天线布局方式，输

入主基线和副基线的长度，得到 BFS
系 下 各 天 线 位 置 的 坐 标 ： a (0 ,0 ,0) , 
b(0,h1,0),c(h2,0,0)。由矩阵方程可求得经坐标旋转后各天线在 LLS 系下的坐标，此过程与测姿接收机的基线解算

过程恰好相反。LLS 系与 BFS 系的原点相同，都位于主天线的相位中心，二者之间的变换参数实际上就是 3 个

欧拉角——偏航角 Ψ、俯仰角 θ、横滚角 Ф。这 3 个角由模拟轨迹文件实时提供。天线在 LLS 系下的坐标，实际

就是 BFS 系绕自身坐标轴做 3 次转动后得到的，LLS 坐标与 BFS 坐标的转换关系式为：   
                     B L( ) ( ) ( )Y X ZX Φ Xθ ψ= R R R                                  (1) 

绕 YL 轴、XL 轴和 ZL 轴的旋转矩阵分别为：  
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则天线在 LLS 系下的坐标可依式(2)求出：  
T T T

L B( ) ( ) ( )Z X YX R R R Φ Xψ θ=                       (2) 
再将 LLS 系的天线坐标转换到与卫星位置相同的地心地固坐标(Earth-Centered Earth Fixed，ECEF)系下；设

载体的大地坐标是( ofL , ofB , ofH )，天线在 LLS 系的坐标为 ( )T
B, ,x y z ，则天线在 WGS-84 系的坐标为：  
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式中： ( )T
of of of D, ,x y z 为载体在 ECEF 系的坐标。  

2.2 计及载体姿态的可见星判断  

当天线安装在载体上时，受载体姿态影响，天线的接收指向不断变化，尤其当载体姿态变化剧烈时，天线对

空中 GPS 卫星不能形成较好的覆盖，有可能导致高仰角卫星信号接收中断，这种影响不可忽视。基于载体姿态

的可见星判断需要在载体上的天线坐标系下完成，此过程涉及卫星位置的 3 次坐标系转换 [1]：从 WGS-84 坐标系

到 LLS 坐标系，从 LLS 坐标系到 BFS 坐标系，从 BFS 坐标系到天线坐标系。最后，在天线坐标系下对卫星做可  
见星判断。这部分内容在文献[2]中已有详细论述，此处不再将公式列出。  
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Fig.2 Realization principle of simulator’s attitude determination 
图 2 模拟器测姿功能实现原理 
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2.3 伪距生成  

由于存在电离层和对流层等传播环境的误差，卫星信号传播到用户所走过的路程并不等于卫星和用户之间的

距离，故称之为伪距。伪距观测值可由式(4)来描述 [3]：  
 ion trop L( )R ρ c dt dT N dρ d d ελϕ λ= = + − − + − + +                   (4) 

式中：ϕ 为载波相位观测值；dt , dT 分别为卫星和接收机间钟差(s)；R 为测相伪距观测值；λ 为载波波长(m)；dρ
为卫星轨道误差(m)， ρ为天线与卫星的几何距离(m)； Lε 为观测噪声； iond , tropd 分别为电离层和对流层的延迟

量(m)。  
由此可知，伪距的仿真主要由 2 部分组成：传播环境的等效伪距误差计算；用户与卫星之间距离的计算。由

于做的是仿真，因此对于等效伪距误差的计算精确度要求并不高，主要误差项均可以采用成熟的误差模型来实现。

卫星钟差可以用 1 个二阶多项式来表示 [4]：  
2

0 1 oc 2 oc( ) ( ) ( )Satclock t a a t t a t t= + − + −               (5) 
式中： t 是观测历元；toc 是卫星钟修正的参考历元；a0,a1,a2 为对应 toc 时刻的卫星钟校正参数，分别表示时间偏

差常值、线性漂移项及老化平方项。对流层偏差修正采用了 Hopfield 模型 [5]，电离层偏差修正采用的是 Klobuchar
模型 [6]，而关键的问题在于卫星与用户距离的计算。在模拟器中，时间轴是以用户时间为基准，即用户位置已知，

由于信号传输时间不确定，所以卫星位置很难解析，通常的做法是采用递归法求解。  
设地面 t 时刻(GPS 系统时)收到的第 j 颗 GPS 卫星信号是卫星在 tsv(卫星时)时刻发送的，卫星到目标的几何

距离为 R，则：   

sv( , )R R t t= = 2 2 2
sv sv u sv sv u sv sv u[ ( ) ( )] [ ( ) ( )] [ ( ) ( )]x t x t y t y t z t z t− + − + −             (6) 

式中： ux , uy , uz 为用户位置坐标；R 表示计算卫星到接收机之间的距离时，代入信号发射时刻 ts(GPS 系统时)卫

星的位置和用户在接收时刻 t 的位置。  

迭代开始时设： 0 ( , )R R t t= ， 0
sv0 sv r ion trop chn

Rt t t t
c

τ τ τ= − + Δ + Δ −Δ − Δ − Δ ， svtΔ , rtΔ 为卫星钟差和相对论效应影

响， ionτΔ , troτΔ 分别为电离层、对流层折射误差， chnτΔ 为模拟器通道硬件延迟。迭带结束条件： 1i iR R ε−− < ， ε

由所需要的精确度决定，一般取 101.0 10ε −< × 可以满足要求。  

2.4 仿真噪声引入依据  

GPS 姿态测量通常采用载波相位双差的方法，单差载波相位是 2 个接收站对同一颗观测卫星的信号进行差

分，也叫站间差分，单差可以消除电离层、对流层延时误差，还可以消除卫星的钟差和轨道误差。由于基线的矢

量解对天线的位置不敏感，知道了载体的各位置参数，就可以由载体到卫星的单位矢量代替接收机到卫星的单位

向量。进一步，为了消除接收机之间的钟差，还可以进行双差，双差是在得到单差观测方程后选定 1 颗主卫星，

用主卫星的单差观测值与其他卫星的单差观测值相差分。GPS 载波相位测量值经双差后，其误差中具有较强相关

性的电离层延时误差、对流层延时误差、卫星星历误差、卫星钟差以及接收机钟差，已经大大削弱或消除。在不

考虑多 路径误差的 情况下，载 波相位双差 后的主要测 量误差为接 收机的测量 噪声。对 于 L1 载波， 其波长为  
0.19 m，根据载波相位测量精确度为 0.01 个~0.05 个波长的关系，本文中所提到的接收机的测量噪声一般都认为

是均方差为  0.19×0.05 ≈ 0.01 m 的高斯白噪声。  

3  仿真与验证  

仿真开始时间为：2010 年 3 月 3 日 0 点 0 分，仿真中

的 设 定 基 线 长 度 为 ： B as e l i n e 1 = B a s e l i n e 2 = 3  m ， 载 体

BLH(118,32,300)，仿真载体姿态角：航向角为 29°，俯仰角

为 18°，横滚角为 7°，定位方法为载波相位平滑伪距，姿态

解算过程采用直接求解法。仿真结果为生成的对应于各天

线的观测文件，Master.10o,Slave_1.10o,Slave_2.10o 和导航

文件 Navigation.10n。验证过程如下：用于测姿的软件采用

德国 Siegen 大学 ZESS(Center for Sensor Systems)提供的软

件程序，该程序可用于对载体的多天线阵接收信号形成的  
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观测文件进行精确测姿。处理历元数为 1 850，载波相位

平滑间隔为 100，卫星遮蔽角为 5°。此期间可见星数目为

6 颗~7 颗，仿真结果如图 3~图 5 所示。  
从仿真结果来看，在设定基线条件下，偏航角、俯仰

角和横滚角的标准差都在 0.2°以下，所有的数据都围绕  
在均值附近波动，没有发生整体的漂移，基本符合实际情

况，从而验证了姿态信号生成方法的正确性。  

4  结论  

本文对用于测姿的多天线阵接收信号状态进行了模

拟。实验结果表明，模拟器生成的多天线阵载波信号观测

量能够有效反映载体姿态情况。误差来源：一方面由模拟

器的误差模型生成；另一方面在测姿软件姿态解算过程中

产生，姿态角误差值会随仿真输入基线长度的增加而减小

(其中横滚角由 h2 基线决定，俯仰角和偏航角由 h1 基线决

定 )，在进行基线配置时可通过调整模拟器输入基线长度

的方法在测姿精确度和整周模糊度搜索时间二者之间做

折中选择。另外，值得一提的是，在实际测姿中通常需要

多于 3 根的天线来提供额外的测姿冗余度，而本文旨在验

证多天线阵接收信号生成的正确性，只仿真了最基本的双

基线系统，为防止可见星数目过少，所采用的轨迹模型姿

态角幅度有限。 
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Fig.4 Results of thee-dimensional solver attitude
图 4 三维姿态角解算结果 
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Fig.5 Solving three-dimensional error of attitude angle

图 5 三维姿态角解算误差 
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