
 

质心误差对分布式InSAR基线确定的影响及消除

鞠冰，昌虓，谷德峰，段晓君，朱炬波，王正明

国防科学技术大学 理学院, 长沙 410073

摘  要：高精度星间基线确定是分布式InSAR干涉测量中的关键技术。针对卫星在轨运行期间的质心与地面标校

结果不一致问题，仿真分析了星体系x、y、z不同方向1 cm质心误差对InSAR星间基线确定的影响。结果表明：

x、y方向的质心误差对基线解算影响很小；z方向的质心误差对基线解算影响显著，使得InSAR基线产品中含有

明显的系统误差。提出了两种消除卫星质心误差影响的方法：一是在星载GNSS定轨过程中增加轨道径向的经验

加速度予以补偿；二是增加星体系z方向的质心偏差估计。实验结果表明，经两种方法处理后得到的InSAR基线

3维误差由8.8 mm分别降至0.13 mm和0.09 mm，98%以上的卫星质心误差影响被消除。
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1    引　言

星间基线的高精度确定是分布式InSAR系统干

涉测量的前提和重要保证(Krieger 等，2013)，其

精度要求极为苛刻，以德国TanDEM-X编队任务

(Krieger 等，2005, 2007)为例，为实现高精度的地

面高程测量目标(绝对高程精度10 m，相对高程精

度2 m)，星间基线的确定精度须控制在1 mm以内

(1D RMS)(汪丙南和向茂生，2009；Montenbruck
等，2011)。目前，星间基线的确定主要依靠基于

全球卫星导航系统(GNSS)测量的缩减动力学绝对

定轨(Wu 等，1991；Beutler 等，2006)和相对定轨

技术(Moon 等，2012；Jäggi 等，2012)。然而，轨

道动力学模型的作用点是卫星质心，而非SAR天线

相位中心。利用星载GNSS获得的InSAR基线需要

经过进一步的部位修正，将基线的参考点由卫星

质心转换到SAR天线相位中心才能获得最终的基线

产品。受轨道控制机动、卫星结构变形以及重力

应力释放等因素的影响，卫星在轨运行期间的质

心通常与地面标校的结果存在不一致。例如：

TanDEM-X卫星入轨后的质心与地面标校值之间存

在7 mm的偏差，并且受未来频繁的轨道控制机动

影响，卫星燃料箱将逐渐变空，最终将导致卫星

寿命期内的质心变化量达到10 cm(Wermuth 等，

2011)。因此，在GNSS精密定轨中必须对卫星质心

误差予以充分考虑，否则将导致InSAR基线产品中

含有明显的系统误差。

目前，对卫星质心误差控制的研究主要集中

在重力场探测卫星的应用，大多采用在轨标校技

术，需要设计专门的姿态机动方案协作完成。其

基本思想是通过姿态机动设计，利用加速度计等

测量数据估计出质心偏差，从而达到修正和精确

控制的目的。Bergman等人(1987)，Richfield等人

(1988)和Tanygin和Williams(1997)分别设计了卫星

在轨姿态机动方案，并研究了卫星质心的在轨标

定算法。Wang等人(2010)给出了GRACE卫星的质

心校准机动方案设计和校准精度。王本利等人

(2010)研究了以磁力矩驱动卫星做周期性姿态晃
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动，联合使用加速度计和陀螺仪测量数据进行质

心的在轨标定。在轨标校技术的局限性在于：一

方面，姿态控制机动的设计和操作难度大，需要

使用加速度计、陀螺仪等精密仪器的测量数据，

工程实现较为复杂；另一方面，姿态控制机动和

质心标定过程也会对SAR的正常工作带来干扰；再

者，与重力场探测需要精确控制质心位置需求不

同，对于分布式InSAR任务而言，质心只是其基线

产品估计过程的一个中间环节，消除其对基线确

定的影响才是最终目的。因此，本文通过增加卫

星质心误差的建模以改进现有GNSS基线估计方

法，直接消除其对InSAR基线确定的影响，避免引

入额外的姿态机动设计而增加卫星控制复杂度。

首先给出分布式InSAR基线确定以及星载GNSS绝
对、相对定轨的基本原理，利用仿真系统地分析

不同方向质心误差对InSAR基线确定精度的影响。

在此基础上，进一步给出质心误差的消除策略。

最后，通过数值实验验证方法的有效性。

2    分布式InSAR基线确定

分布式InSAR系统的干涉基线定义为：在同一

地面目标点的主星成像时刻t1与辅星成像时刻t2，
两颗卫星SAR天线相位中心的连线矢量(Tu 等 ,
2012)。干涉基线定义中包含主、辅星SAR天线的

相对位置和相对时间关系，其中它们的相对位置

关系被定义为空间域基线，相对时间关系被定义

为时间域基线。时间域基线误差主要来自主辅图

像的干涉时刻配准误差、授时误差等。其中干涉

SAR图像配准误差一般优于0.1像素，GNSS卫星授

时精度通常优于微秒量级(王青松 等, 2012)。尽管

这些误差带来的基线误差可达厘米甚至分米量

级，但这些基线误差将主要体现在方位向，对距

离向的InSAR地理高程测量影响并不明显。空间域

基线的高精度确定才是分布式InSAR系统星间基线

确定的关键。

分布式 InSAR星间基线测量主要通过星载

GNSS差分手段(流程见图1)。首先，通过GNSS差
分测量和地面高精度轨道解算，获得GNSS测量基

线(主、辅卫星质心轨迹)；然后，通过部位修正，

将基线的参考点由卫星质心转换到SAR天线相位中

心，得到空间域基线(主、辅卫星SAR天线相位中

心轨迹)；最后，将空间域基线插值重采样到主、

辅星更高数据率的雷达成像时刻。其中，GNSS基
线测量频率一般为1 Hz，SAR脉冲重复频率一般为

3000 Hz左右，插值重采样方法可选取高阶Lagrange
方法，此时对应插值方法本身带来的误差影响相

对于1—2 mm量级的基线确定可忽略。用户根据主

辅图像干涉时刻匹配后的时间关系，即可获得对

应的干涉基线产品。

空间域基线确定主要通过GNSS单星绝对定轨

和双星相对定轨技术来实现(流程见图2)。以双星

编队为例，卫星A的轨道可通过单星GNSS绝对定

轨技术来实现，卫星B的轨道则主要通过双星

GNSS相对定轨来完成。二者的主要区别是双星

GNSS相对定轨中采用CDGNSS技术(Kroes 等 ,
2005)，对两颗近距离编队飞行卫星的GNSS载波相

位测量数据进行差分，可以减弱或消除各种公共

误差影响，提高观测精度。同时，双星GNSS相对

定轨中采用了双差模糊度固定技术，使得相对定

轨精度更高。

空间域基线处理中部位修正的目的是将基线

参考点由卫星质心转换到SAR天线相位中心，其几

何关系描述见图3。图中G1、G2是GNSS接收天线

相位中心，O1、O2是卫星质心，S1、S2是SAR天线

相位中心。根据图中的几何关系可得：
S1S2=O1O2+O2S2−O1S1 (1)

S1S2

O1O2 O1S1

O2S2

式中， 为卫星A、B的SAR天线相位中心连线

矢量， 为卫星A、B的质心连线矢量， 、

分别为卫星A、B的质心与SAR天线相位中心

连线矢量。

本文依托国防科技大学精密定轨软件工具包

NUDTTK进行卫星质心误差的影响分析及建模消

除研究。该软件已成功处理GRACE、CHAMP、

图 1    分布式InSAR基线确定处理流程

Fig. 1    Flow chart of the distributed InSAR baseline
determination
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Shiyan3、HY2等多颗卫星实测GNSS数据(Liu 等，

2014, 2015；Gu 等，2016)，其中GRACE单星绝对

定轨精度优于3 cm，双星相对定轨KBR检核精度

优于1 mm(Ju 等，2017)。由于影响低轨卫星力学

模型精度的主要因素是大气阻力，考虑到大气随

地球旋转假设，残余的未模型化的摄动力影响主

要体现在卫星轨道飞行方向(T)和法方向(N)。为

此，引入T、N方向的分段线性样条经验加速度分

量，以补偿未模型化的摄动力影响。NUDTTK采

用的定轨模型和参数配置详见表1。

3    卫星质心误差对基线确定的影响

r2G

r2S

星载GNSS定轨采用卫星轨道动力学模型的先

验约束来抑制测量误差。轨道力学模型的作用点

是卫星质心，因此在星载GNSS定轨中需要对观测

数据进行天线质心偏移改正，将测量数据参考点

由GNSS天线相位中心修正到卫星质心。以卫星

B为例，记GNSS天线参考点G2相对于卫星质心

O2的真实偏移量为 ，SAR天线参考点S2相对于

卫星质心O2的真实偏移量为 。天线参考点相对

r2G r2S于卫星质心的偏移量 、 一般在卫星发射前通

过地面仪器精密测量给出。地面测量坐标系的三

轴与星体系三轴的定义相同，坐标原点一般选取

星体上的某个特征点，将各天线参考点坐标的测

量结果减去卫星质心的测量结果，即可得到星体

系下天线的质心偏移量。一方面，地面测量结果

可能存在误差，尤其是卫星质心的测量。为了保

证卫星质心测量结果的有效性，地面测量时一般

要求太阳帆板展开，以保证与卫星在轨飞行状态

一致。另一方面，分布式InSAR卫星编队入轨后需

要频繁地进行轨道及编队保持机动，产生燃料消

耗，从而导致卫星质心在轨发生变化。此外，卫

星发射过程中的振动及在轨温度变化引起的热变

形也会导致天线偏移的地面测量结果与在轨状态

不一致。

O′2
O2O′2

假设卫星B质心的地面测量结果为 ，其相

对于真实卫星质心O2存在误差 (见图3)，不

表 1    定轨模型及参数配置
Table 1    Configuration of models and parameters for orbit de-

termination

模型项 描述

地球重力场 GGM02C 100×100

固体潮 IERS Conventions 2010，4×4

极潮 IERS Conventions 2010

海潮 CSR 4.0

三体引力 太阳、月球和行星，DE405

太阳光压摄动 Canon-ball模型，每天估计1次光压系数Cr

大气阻力摄动
大气密度模型Jacchia-Gill71，
每3 h估计1次大气阻力系数Cd

经验加速度 T、N方向30 min分段线性样条模型

相对论摄动 仅Schwarzschild项

岁差、章动 IAU 2000A

地球旋转参数 IERS Standard Rapid EOP
图 2    GNSS单星定轨和双星相对定轨处理流程

Fig. 2    Flow chart of the GNSS based single-satellite orbit
determination and inter-satellite relative orbit determination

图 3    InSAR空间域基线天线部位修正示意图

Fig. 3    Antenna phase center corrections for InSAR spatial
baseline
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r2G r2S ∆r2G

∆r2S

妨将该质心误差所导致的 、 误差记为 、

，则

∆r2G = ∆r2S = −O2O′2 (2)

∆r2G ∆r2S

∆r2G

e j

式中， 和 为系统性偏差，短时间内可以认

为是常值固定偏差。GNSS天线质心偏移误差

的存在会导致绝对定轨和相对定轨中的天线偏

移修正环节存在偏差，其引起的每颗GNSS观测卫

星视方向 的距离观测误差为

ε
j
ρ = (e j)T ·∆r2G (3)

∆r2S

∆r2S

SAR天线质心偏移误差 的存在则会导致SAR天
线部位修正环节存在偏差，其引起的基线产品位

置误差为 。

以下给出卫星质心误差对基线产品影响的仿

真分析。首先给定编队卫星A、B的轨道根数(见
表2)，设置星间基线长度为1 km，积分生成编队卫

星24小时的参考轨迹真值；配置GNSS和SAR天

线安装位置(表3)；然后结合IGS提供的GNSS精密

轨道、钟差产品，仿真生成星载GPS原始观测数

据，包括双频伪码P1、P2和双频载波相位L1、
L2。

分别沿星体系x、y、z方向在卫星B中加入1 cm
大小的质心误差，解算编队卫星A、B的空间域基

线，得到基线产品。然后将基线产品与仿真基线

真值进行比对，分析不同方向的质心误差对基线

解算结果的影响。由图4可见：x方向的质心误差

对基线产品影响很小。y方向的质心误差对基线解

算的影响与x方向类似(限于篇幅，文中未给出具体

误差分布)，二者均可被忽略。由图5可见：z方向

的质心误差对基线产品影响差异较为显著，其中

轨道径向(R)误差为8.6 mm，轨道飞行方向(T)误差

为1.6 mm，轨道法向(N)误差0.65 mm，3维误差为

8.8 mm。z方向的质心误差经过定轨中的力学模型

平滑后分散到3个方向，呈现不规则的波动特性。

产生该现象的主要原因是：x、y、z分别与轨道

T、N、R方向相对应，表1中的定轨经验加速度仅

添加了T、N方向分段线性样条参数，未考虑R方

向。x、y方向的质心误差均会被定轨中的经验加

速度参数所吸收，但z方向的质心误差无法被吸

收。因此，z方向的质心误差影响必须在GNSS定
轨中予以消除，否则基线产品中的系统误差将无

法通过后续的基线标定(Gonzalez 等，2010；Antony
等，2013)进行校准。

4    卫星质心误差影响的消除

4.1    方法Ⅰ：增加轨道R方向经验加速度补偿

zMC

借鉴x、y方向的质心误差可以被轨道T、N方

向经验加速度参数所吸收的原理，继续增加轨道

R方向的经验加速度参数进行估计，以达到吸收

z方向卫星质心偏差的目的。假设z方向存在卫星质

心偏差Δ ，则该偏差会被对应R方向的轨道经验

∆zMC

∆zMC

加速度参数所吸收，此时会导致GNSS绝对定轨和

相对定轨结果(质心轨迹)分别沿z方向存在一个常

值的平移，而且平移的大小与 大小几乎相

同。然后，在空间域基线部位修正中，将基线参

考点由卫星质心转换到SAR天线相位中心时，会继

续引入一个大小相同、方向相反的SAR天线相位中

心坐标偏差– ，从而将z方向卫星质心误差影

响抵消，使得最终的InSAR基线产品几乎不受影响

(原理见图6)。需要注意的是，为吸收z方向卫星质

表 2    仿真InSAR编队的轨道根数
Table 2    Orbital roots of the simulated formation flying InSAR

satellites

轨道根数 主星A 辅星B

半长轴a/km 7000 7000

偏心率e 7.1429×10–5 7.1429×10–5

轨道倾角i/(°) 97 96.9939

升交点赤经Ω/(°) 0.0071 –0.0036

近地点幅角w/(°) 0 120

平近点角M/(°) 0.0008 –120.0004

表 3    星体系下GNSS天线及SAR天线相位中心坐标
Table 3    Values of the GNSS and SAR antenna phase center co-

ordinates in satellite-fixed frame

/m

主星A 辅星B

GNSS天线坐标

x 0 0

y 0 0

z –1.8 –1.8

SAR天线坐标

x 0 0

y 0 0

z 0.2 0.2
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心偏差，仅添加R方向的常值经验加速度参数估计

即可，若添加多组经验加速度参数，则需添加紧

约束条件，以避免增加过多待估参数导致力学模

型自身约束变弱，降低定轨精度。

图7给出的仿真结果表明：经过方法I处理得

到的基线产品误差为：R方向0.08 mm，T方向

0.08 mm，N方向0.07 mm，3维0.13 mm；约98.5%
的卫星质心误差影响得到有效消除，验证了方法

Ⅰ能够有效抑制卫星质心误差的影响。

4.2    方法Ⅱ：增加Z方向的质心偏差估计与补偿

∆zMC

假设z方向存在卫星质心偏差，分别在GNSS
绝对定轨和相对定轨中添加一个待估参数 来

∆zMC

实现该偏差的估计。此时，z方向的质心偏差将被

待估参数 所吸收，并且不会引起GNSS绝对定

轨和相对定轨结果(质心轨迹)存在偏差。在空间域

基线部位修正中，将基线参考点由卫星质心转换

到SAR天线相位中心时，会引入一个大小相同、方

图 4    x方向1 cm质心误差对基线确定精度的影响

Fig. 4    The effect of 1 cm center-of-mass error in x direction
on baseline determination

图 5    z方向1 cm质心误差对基线确定精度的影响

Fig. 5    The effect of 1 cm center-of-mass error in z direction
on baseline determination

图 6    增加轨道R方向经验加速度补偿卫星质心误差原理

Fig. 6    Center-of-mass error compensation by adding
empirical acceleration in R direction
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∆zMC

∆zMC

向相反的SAR天线相位中心坐标偏差– 。因

此，为了消除z方向的质心偏差对InSAR基线产品

的影响，在部位修正过程中需利用 的估计结

果进行误差补偿(原理见图8)。
图9给出的仿真结果表明：经过方法Ⅱ处理

得到的基线产品误差为：R方向0.05 mm，T方向

0.05 mm，N方向0.05 mm，3维0.09 mm；约99%的

卫星质心误差影响得到了有效的补偿，验证了方

法Ⅱ能够有效抑制卫星质心误差的影响。

5    结　论

针对卫星在轨运行期间的质心与地面标校结

果不一致问题，研究了质心误差对分布式InSAR基
线确定的影响及消除方法。仿真分析表明：星体

系x、y方向的质心误差对基线解算影响很小，而

z方向的质心误差对基线解算影响显著。提出了两

种消除卫星z方向质心误差影响的方法：一是在星

载GNSS定轨过程中增加轨道径向的常值经验加速

度估计；二是增加星体系z方向的质心偏差估计。

前者基于轨道动力学建模，无需对InSAR基线产品

进行额外的质心偏移修正，适用于处理编队构型

图 7    方法I卫星质心误差补偿效果

Fig. 7    The performance of center-of-mass error compensation
using method I

图 8    增加z方向的质心偏差估计补偿卫星质心误差原理

Fig. 8    Center-of-mass error compensation by adding bias
parameter in z direction

图 9    方法Ⅱ卫星质心误差补偿效果

Fig. 9    The performance of center-of-mass error compensation
using method Ⅱ
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保持机动所造成的卫星质心微小扰动。后者基于

几何法建模，需要对InSAR基线产品进行额外的质

心偏移修正，适用于任务早期阶段的卫星质心在

轨校准。实验结果表明：采用本文提出的方法，

98%以上的卫星质心误差影响可被消除。与传统的

在轨标校方法相比，避免了复杂的卫星姿态控制

设计，既减少了卫星控制端的压力，又最大限度

地保证了InSAR卫星的有效工作时间，对改进分布

式InSAR雷达干涉测量精度具有重要的理论意义与

应用价值。本文目前所开展的研究工作均基于模

拟仿真数据，在下一步工作中将进行InSAR系统的

在轨实测数据验证。
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Analysis and mitigation of the Center-of-Mass errors for InSAR baseline
determination

JU Bing, CHANG Xiao, GU Defeng, DUAN Xiaojun, ZHU Jubo, WANG Zhengming

College of Science, National University of Defense Technology, Changsha 410073, China

Abstract: High-precision inter-satellite baseline determination is essential for the distributed InSAR system. The reduced dynamic orbit de-
termination method, which employs onboard GNSS measurements and the dynamical constraints, is most extensively used to generate a
baseline solution between two formation-fly satellites in low-Earth orbits. However, the reference point of the dynamical model is the center-
of-mass (CoM) of the satellite rather than the phase center of the SAR antenna. Owing to the effect of structural deformation and the inevit-
able formation-keeping maneuvers, the CoM of a satellite in orbit is usually different from the point calibrated on ground. Thus, the effect of
CoM errors must be carefully considered in GNSS-based precision baseline determination; otherwise, CoM errors are likely to induce sys-
tematic errors in the spatial baseline solution of the InSAR formation.
        Simulations are carried out in this study to analyze and mitigate the effect of CoM errors on the InSAR baseline determination.
        First, a constant CoM error of 1 cm is added to the x-, y-, and z-directions of the satellite-fixed frame. Simulation results show that the
effect of such 1 cm error in the x- and y-directions are extremely tiny and can be safely neglected. By contrast, the effect of CoM error in the
z-direction is significant, and the results in a systematic variation in the baseline product. In view of this, we further propose two independ-
ent methods in GNSS-based InSAR baseline determination to mitigate the z-component CoM errors by adding the following: (1) constant
empirical acceleration in the radial direction; (2) an offset parameter in the z-direction of the satellite-fixed frame. The first method is based
on dynamical modeling and does not need any extra correction for CoM variations. In addition, the first method is suitable for the mitigation
of the CoM errors caused by formation-keeping maneuvers. The second method is based on geometric modeling, and an online calibration
for the CoM errors is necessary. Moreover, the second method is suitable for the CoM calibration at the beginning of the in-orbit validation
phase.
        Both methods are proven effective according to the numerical experiments. The 3D RMS caused by the simulated 1 cm CoM errors in
the satellite-fixed z-direction can be reduced from 8.8 mm to 0.13 mm and 0.09 mm, respectively. Over 98% of the CoM errors can be mitig-
ated.
        Using our proposed methods, the systematic errors caused by the CoM offset in the baseline solution can be considerably mitigated.
Compared with traditional in-orbit CoM calibration, the proposed method not only avoids the complex design for satellite attitude control but
also improves the efficiency of the InSAR system. The current research is based on simulations. Further validation of real data will be car-
ried out in future studies.
Key words: Center-of-Mass errors, distributed InSAR, inter-satellite baseline determination, spaceborne GNSS, empirical acceleration
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