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音码混合测距在深空探测中的应用研究

李　强，陶华堂
（中国卫星海上测控部，江苏 江阴　２１４４００）

摘要：深空探测具有目标距离远、信号往返时延大和信号微弱等特点，纯侧音测距和伪码测距无法满足深空测距的需求；提出了一

种适用于深空探测的音码混合测距方法，详细分析了测距信号发送、接收时序，对由于超远距离、超大时延引起的测距信号返回时间预

报偏差较大，采取有效的保护措施，减小测距信号返回时间预报偏差，避免距离匹配出错；阐述了距离捕获、解模糊和跟踪的过程，充

分考虑了音码相位进周问题，提出了改进措施，提高了距离测量值的准确性；分析估算了测距精度和距离捕获时间，分析结果表明文章

提出的音码混合测距方案具有较高的测距精度，较短的距离捕获时间；最后在由ＤＳＰ和ＦＰＧＡ构建的全数字化控制平台上进行了实验研

究，与纯侧音测距相比，音码混合测距精度更高，测距值更稳定。
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０　引言

为充分利用空间资源、探索宇宙的起源和演化，寻求社会

的可持续发展，人类积极开展深空探测活动。国家将 “探月工

程”列为中长期科技发展重大专项，成功发射了 “嫦娥号”系

列探测卫星，进行月球探测活动，并将陆续展开其他行星的探

测活动。目标器的跟踪、测量、遥测、遥控、通信主要由地面

测控系统完成，而距离测量是实现目标器遥测遥控、通信的基

础。目前用于深空测距的方法有脉冲雷达测距和统一载波测

距。脉冲雷达由于峰值功率受限，作用距离受到限制，且测速

精度不高，也不能同时传输其他数据，在深空探测时应用较

少。统一载波测距是将一定形式的测距信号调制在连续载波

上，比较接收测距信号与发射测距信号时延求得距离，其突出

特点是存在相位模糊，所以距离解模糊是连续波测距的一个更

为特殊的问题。目前统一载波测距主要有纯侧音测距、扩频伪

码测距和音码混合测距。纯侧音测距和伪码测距各有优缺点，

对于纯侧音测距，提高侧音频率可获得高精度的测距，且所占

用的带宽窄，捕获快，但解相位模糊复杂；而伪码测距无模糊

距离长，但要提高精度必须减小码元宽度，使得占用带宽增

加，捕获更加复杂，占用时间长。

深空探测的突出特点是目标器距离远、信号往返传输时延

大、信号微弱。单纯的侧音测距和伪码测距不能满足测控要

求。本文提出一种音码混合测距方法，该方法对由于超远距

离、超大时延引起的测距信号返回时间预报偏差较大，采取有

效的保护措施，减小测距信号返回时间预报偏差，避免距离匹

配出错。最后进行了实验研究，结果表明，音码混合测距精度

更高。

１　深空探测特点分析

深空探测具有目标距离远、信号强度衰减大、信号传输时

延大、信号频率变化范围小等特点。

１１　超远距离

与常规近地飞行器相比，深空探测目标距离超远，例如探

月的目标飞行器飞行距离约为３５４０万ｋｍ，导致信号在传输

过程中衰减量较大，地面接收到的信号信噪比较低。假设近地

飞行器距离为１０００ｋｍ，探月飞行器由于距离变远产生的路

径损失大约为５０ｄＢ，因此地面设备必须具有对低信噪比信号

捕获跟踪的功能。

１２　信号往返时延大

目标飞行器与地面设备传输时延计算公式为Δτ＝
２犚
犮
，式

中Δτ为信号往返时延，犚为目标飞行器与地面的径向距离，犮

为光速。当犚＝１０００ｋｍ时，Δτ＝０．００６７ｓ；犚＝４０００００ｋｍ

时，Δτ＝２．６７ｓ。可见深空探测信号往返时延较大，测距时必
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须充分考虑超大时延带来的影响

２　音码混合测距方案

音码混合测距和纯侧音测距相比，有两个明显特点：一是

音码测距只有一个侧音频率；二是解模糊序列码调制在侧音

上，距捕过程中用来解距离模糊。音码测距分为距离捕获、解

模糊、测量３个阶段，捕获阶段是完成单音的接收解调；解模

糊阶段是按照一定发送间隔顺序发送解模糊码，一直发送到最

高的解模糊码；测量阶段是一直发送最高的解模糊码。

２１　测距模块组成

音码测距模块主要由音码发生器和音码测距处理单元等模

块组成，如图１所示。音码发生器也称测距信号产生器，主要

用于生成测距信号，即正弦侧音信号和序列码信号。音码测距

处理单元通过控制测距信号产生器和测距信号同步器来实现音

码测距功能，音码测距包括单音捕获、音码解模糊和测量三个

阶段。测距处理单元在测量阶段采样测距信号产生器和测距信

号同步器的码元个数差值和侧音相位差值，通过解模糊并扣除

飞行器和地面设备零值后计算出测量站与飞行器之间的径向

距离。

图１　音码测距模块的组成框图

２２　信号形式

音码混合测距信号由高频侧音犳狉 和及其分谐波得到的序

列码狉狀（狋），该序列码以调相 （ＰＭ）的方式调制在侧音副载

波上，得到的测距副载波信号为：

狊（狋）＝ｓｉｎ［２π犳狉＋犓狋狅狀犲犆狀（狋）］ （１）

式中，犳狉 为测距侧音信号 （一般为正弦信号）的频率，犓狋狅狀犲 为

序列码调制度，序列码犆狀（狋）是由测距侧音的谐波产生，是双

极性周期矩形函数，主要用来解距离模糊，其信号可表示为：

犆狀 ＝犙１ !犙２ !

…犙狀 （２）

　　其中：犆狀 为第狀个码，! 代表异或，犙犻 为频率为犳狉／２
狀 的

方波。

码序列也可以用递推公式表示：

犆狀（狋）＝

犆狀－１（狋） ０≤狋≤
犜狀
２

－犆狀－１（狋－
犜狀
２
） 犜狀
２≤狋≤犜

烅

烄

烆 狀

（３）

　　每个序列码与高频侧音信号同步，且传输的周期固定，以

便接收机进行相关解调和相位对齐。测距信号通过调相体制调

制在基带主载波上，其载波信号形式为：

犛（狋）＝ ２槡犘ｃｏｓ｛２π犳犮狋＋

犓犘犕ｓｉｎ［２π犳狋狋＋犓狋狅狀犲犆狀（狋）］｝ （４）

２３　距离捕获方案

基带中频接收单元锁定卫星发射的下行信号后，开始发

射上行信号，待双捕完成后测距模块开始工作。音码混合测

距采用侧音长发、序列码轮发的基本测距原理。测距信号发

送和接收时序图如图２所示，首先发送单侧音，侧音发送的

开始时刻记为犛犜０ ，发送保持时间为犜１＋犜狆 ，然后发送解

模糊序列码犆１ ，发送保持时间从犛犜０＋犜１＋犜狆 开始计时，

保持发送犜２＋犜狆 时间后开始发送犆２ 解模糊序列码，即犛犜０

＋犜１＋犜２＋２犜狆 时刻开始发送犆２ 解模糊序列码，以此类推，

发送到犆２０ 解模糊序列码。其中，犛犜０ 测距信号发送的起始时

刻，犜１ 为侧音信号发送保持时间，犜２ 为码发送保持时间，犜狆

为信号保护间隔时间。

深空条件下，目标距离远，信号极其微弱，空间环境影响

较大，可能存在侧音不能同步或者解模糊码相关异常的情况，

这时地面站需要重新进行距捕。由于远距离而导致的信号往返

传输大时延将严重降低距捕的效率，为了增加距捕一次性成功

的概率，模糊码发送可以根据选择进行多次轮发，其发送时序

同前面所述。

图２　音码测距信号发送和接收时序图

单侧音信号发送的同时，音码测距单元根据设置的往返信

号传输时延，将音码产生器输出信号延时，得到音码发送信号

的复制品；音码接收端进入等待程序，等待时间满足要求后开

始进行侧音的同步，同时记录当前时刻犚犜０ ，当前侧音同步

后采集当前侧音的收发相位差。犚犜０＋犜１＋犜狆＋
犜狆
２
时刻开始

解模糊码犆１ 的相关积分处理过程，到犚犜０＋犜１＋犜２＋２犜狆＋

犜狆
２
时刻开始进行解模糊码犆２ 的相关积分处理过程，以此类

推。接收端根据设置的轮发次数进行与音码发送端同样处理顺

序。当测距数据采集标志有效时，同时采集发送、接收侧音相

位、解模糊码计数和当前时间，形成带时标的测距数据。

音码测距捕获处理流程图如图３所示。音码测距只有一个

侧音频率，仅需进行一次侧音副载波捕获、跟踪，解模糊码与

侧音相干不需要环路跟踪，音码测距能快速捕获低信噪比测距

信号，犜１ 时间长短主要与完成侧音副载波捕获跟踪时间有关；

犜２ 是解模糊码相关的时间，其大小与测距信号信噪比和预报

精度等相关联；犜狆为测距码之间的保护时间，大小与预报精度

相关联。

音码混合测距捕获阶段采用主音长发，码从低到高 （从

犆１ 到犆２０ ）的顺序轮发。从最低频率解模糊码 （犆１ ）开始，

按解模糊码频率从低到高的顺序依次进行距离匹配，对每一个

解模糊码根据其对应的解模糊距离值犔来进行解模糊。最低

解模糊码的解模糊距离值犔为距离预报值犚狆 （即犔的初值为

犚狆 ），其他解模糊码的解模糊距离值犔为上一个序列码的距离

输出值。

（１）根据解模糊距离值犔确定一个当序列码的模糊周数
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图３　音码测距捕获处理流程图

狀犻。狀犻 ＝
２×犔

λ［ ］犻

，［］表示取整，λ犻为当前序列码的波长。

（２）根据当前序列码的模糊周数狀犻 和相位值φ犻，计算当

前序列码的一个距离值犚犻。

犚犻 ＝
１

２
×（狀犻＋ φ

犻

３６０
）×λ犻 （５）

　　 （３）以解模糊距离值犔为基准，将犚犻和犔进行比较，然

后修正犚犻。若犚犻－犔＞
λ犻
４
，则犚犻＝犚犻－

λ犻
２
。若犚犻－犔＜－

λ犻
４
，则犚犻 ＝犚犻＋

λ犻
２
。其他，则犚犻 ＝犚犻。

（４）将犚犻作为当前序列码的距离输出。

（５）更新解模糊距离值犔＝犚犻。

（６）循环执行１２０，直到主音匹配完成。

主音输出的距离犚０ 即为最终距离，且距离匹配结果不会

为负。

２４　距离跟踪

距离捕获完成后，只发主侧音进行距离测量，即通过主侧

音当前相位测量值对距离进行更新。距离跟踪采用如下算法：

犚狀＋１ ＝犚狀＋
１

２
×
Δφ狀＋１
３６０

×λ１ （６）

　　其中，犚狀＋１为狀＋１时刻对飞行器的距离测量值，犚狀为狀时

刻对飞行器的距离测量值，Δφ狀＋１ 为主侧音在狀＋１时刻测量相

位φ狀＋１相对狀时刻测量相位φ狀的增量，λ１＝
犮

犳１
为主侧音波长。

由于相位取值在０°到３６０°之间，考虑到相位测量值的进

周问题，Δφ狀＋１ 的取值由式 （７）确定。

Δφ狀＋１ ＝

φ狀＋１－φ狀， φ狀＋１－φ狀 ≤１８０°

φ狀＋１－φ狀－３６０°， φ狀＋１－φ狀 ＞１８０°

φ狀＋１－φ狀＋３６０°， φ狀＋１－φ狀 ＜－１８０
烅

烄

烆 °

（７）

　　通过以上算法，可以不断利用新得到的主侧音相位测量值

对飞行器测量的距离进行更新，完成距离跟踪。如果飞行器相

对于测控站的距离远远大于最低侧音的最大无模糊距离，这时

需要根据飞行器相对于测控站的距离预报值犚狆 对最低侧音所

测相位对应的一个周期内距离值犔 解距离模糊，得到无模糊

空间距离值。

３　精度分析

３１　测距误差分析

音码测距精度由侧音频率和侧音环路的环路信噪比决定。

设接收音码信噪比为 犛

φ
，侧音环路带宽为犅犔 ，则环路信噪

比为：

犛犖犚犔 ＝

ｃｏｓ２（犓狋狅狀犲）
犛

φ
犅犔

（８）

　　测距随机误差为：

σ犚 ＝
犮

４π·犳１ 犛犖犚槡 犔

（９）

　　当犳狋＝１．０ＭＨｚ，犓狋狅狀犲 ＝２２．５°，狊／狀０ ＝１０ｄＢＨｚ，双边环

路带宽为０．０２Ｈｚ时，音码测距随机误差为０．９８。

３２　距离捕获时间分析

距捕时间即测距捕获时间，指从上行测距信号发送到实现

距离跟踪所需时间，主要包含测距信号环路锁定、距离解模糊

等时间。

根据工程经验，环路锁定时间与环路带宽成反比，即

Δ犜环锁 ＝５／ＢＬ。其中，犅犔 为环路单边带宽，环路带宽的选择

必须满足环路信噪比大于１０ｄＢ的要求。

音码测距的码积分时间以积分后的信噪比大于１５．５ｄＢ为

前提，即犛犖犚积分 ＝２×犜×
犆
犖０
≥１５．５ｄＢ，并要考虑到码积

分时间要求大于０．５ｓ。

根据以上原则对载躁比分别为１０ｄＢ和３０ｄＢＨｚ时的距捕

时间进行估算，估算结果如表１所示。

表１　距离捕获时间估算结果

Ｃ／Ｎ０／

（ｄＢＨｚ）

单边环路

带宽／Ｈｚ

环路锁定

时间／ｓ

码积分

时间／ｓ
码个数

距捕

时间／ｓ

１０ ０．１ ５０ １ ２０ ７０

３０ ８ ０．６ ０．５ ２０ １０．６

４　实验研究

搭建基于ＤＳＰ和ＦＰＧＡ的全数字化控制平台，音码测距

信号的产生、发送、捕获和同步处理均由系统自动完成。音码

测距主侧音频率为１ＭＨｚ，载波环路带宽为５００Ｈｚ，ＡＧＣ时

间常数选择１０ｍｓ，测距双边环路带宽选择０．８Ｈｚ，解模糊序

列码个数为２０个。无人机搭载联试应答机，地面测控系统进

行跟踪实验，整个实验过程均在中强信号条件下进行。分别采

用本文提出的音码混合测距和传统的纯侧音测距两种测距体制

进行距离跟踪。

４１　距离捕获时间分析

在每种距离测量体制跟踪过程中，人为使距离跟踪失锁，

然后进行距离重捕，并记录距离捕获时间，实验结果如表２

所示。
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表２　距离捕获时间

次数 纯侧音距捕时间／ｓ 音码距捕时间／ｓ

１ １７．３ ２６．３

２ １８．２ ２７．４

３ １６．９ ２８．５

４ １６．６ ２５．８

根据３．２节距离捕获时间分析原则，纯侧音测距距离捕获

时间理论估算值应为１５．５ｓ，音码测距距离捕获时间理论估算

应为２２．５ｓ。实测结果略大于理论估算，是因为存在干扰信号

和测量误差。音码混合测距捕获时间比纯侧音测距长，是因为

纯侧音测距侧音个数只有９个，而音码测距解模糊码个数为

２０个。

４２　测距误差分析

对两种测距体制的距离测量结果进行数据分析，结果如图

４所示。

可以看出，本文提出的音码混合测距系统误差均值约为

－４．４ｍ，且相对稳定；而传统的纯侧音测距系统误差均值为

－８．７ｍ，且波动较大。因为传统的纯侧音测距主音频率为

５００ｋＨｚ，本文提出的音码混合测距主音频率为１ＭＨｚ，大大

提高了距离测量精度；传统的纯侧音测距解模糊过程复杂，实

现起来难度较大，使得距离测量精度降低，而音码混合测距采

用解模糊序列码进行距离结算，易实现，且距离解算精度高。

５　总结

针对深空探测存在目标距离远、信号强度衰减大、信号传

输时延大等特点，本文在分析纯侧音测距和伪码测距的基础

上，设计了一套音码混合测距方案，详细分析了音码混合测距

信号的发送、接收过程和距离解算、跟踪原理。最后进行了实

验研究，结果表明，本文提出的测距方案系统测距误差较小，

精度高。

图４　测距系统误差分析
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１）通过将ＰＬＣ内的Ｉ／Ｏ模块改装到前端调理机中，ＰＬＣ

机箱内劲安装控制器、电源及通信模块，简化了ＰＬＣ与前端

调理机的接口，实现了ＰＬＣ机箱的对多个航天器的完全通用；

２）前端调理机通过预留一定测量控制路数并归一化对外

接口，实现了通过适应性修改就能满足不同航天器测试的

需要；

３）控制软件采用统一的 Ｗｉｎ７操作系统平台和 Ｖｉｓｕａｌ

ＳｔｕｄｉｏＣ＃开发环境，通过软件层次化、模块化和可配置化，

减少了软件为适应不同型号测试进行更改的工作量。

４　结论

本文对基于ＰＬＣ的航天器地面测控系统设计和工作原理

进行了介绍，给出了提高系统通用性的实施路径。测控系统通

用化设计与研制打破了以往每个型号配置一套设备的格局，经

过探索和尝试不断提高了系统的可适用化程度，通过软硬件两

个层面的通用化设计提高了产品质量和可靠性，减少了重复设

计，缩短了研制周期，同时降低了开发成本。研制成果在深空

探月、实践系列、载人航天等多个航天器型号得到了不同程度

的延用和重用，后续需进一步规范和统一器地测控信号接口来

提高系统的通用性。
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