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操控中的一种半程载波捕获与跟踪方法
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摘要：针对某低轨卫星的应答机载波锁定时间较短的问题，在分析应答机温度敏感特性基础上，讨论载波捕获与跟踪的时间

约束，进而提出一种半程载波捕获与跟踪方法，即取消上行载波频率扫描，利用目标过顶前后的多普勒频移较小、输入信号较强

的特点，实现应答机对载波的快速捕获与跟踪，尽可能拓宽上行遥控发令的可用时间窗口；测控结果表明，应答机温度具有短周

期、长周期和长期变化规律，短周期为轨道周期，温度在地影期较高，在阳照区较低；长周期为年周期，冬至期间温度处于全年

最高水平，夏至期间则最低；长期表现为逐年升温，平均每年增加约０．３℃；当应答机温度从２５．９℃上升到２６．２℃时，载波锁

定时长由３０ｓ线性下降至０；使用半程载波捕获与跟踪方法后，上行链路可用遥控时间增加６ｓ以上，便于应急或异常事件处理，

为卫星延寿运行提供操控支持。
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０　引言

在航天测控中，载波捕获与跟踪是星地通信的关键技

术之一，用于保障遥控信号、遥测信号以及测距信号的可

靠接收与发送，实现星地信息传递与交互［１２］。得益于软件

无线电技术快速发展，接收机多采用ＦＦＴ搜索算法、步进

扫描搜索算法等技术进行载波捕获，通过软件或者硬件来

实现［３４］。例如在导航信号的载波捕获中，文献 ［５］将

ＢＯＣ信号带通滤波后进行延迟采样自相关处理，可降低计

算复杂度且自相关曲线不存在过零点；文献 ［６］针对ＢＯＣ

信号单边带捕获方法中的信号功率损失，提出部分相干自

相关算法，可提高信噪比１．８ｄＢ；文献 ［７］则在ＧＰＳ信号

的线性调频Ｚ变换处理基础上扩展信号相干积分时间，实

现较低计算负荷下的较高精度的载波频率捕获。针对测控

中的ＵＳＢ信号
［８］捕获，文献 ［９］提出利用ＰＭ信号频谱对

称特性计算残差载波频率，并采用锁频锁相环实现ＰＭ 信

号精确捕获与跟踪，可降低载波假锁概率；文献 ［１０］着

眼于高值副载波调制度下的载波错锁或假锁问题，提出利

用奇异值分解降噪实现特征信号提取，能改善载波捕获与

跟踪性能。一般而言，载波捕获性能与软硬件成本之间存

在正比关系：性能高，则成本也高［１１］。

从实际在轨应用情况来看，载波捕获性能还受到复杂

的空间环境因素影响［１２１３］，例如在热辐射、紫外照射、粒

子辐射等作用下，卫星接收机性能会不可避免地出现衰减、

损伤、甚至失效。在大数量卫星集中监控与管理中，如何

保障卫星应答机高效、可靠、稳定工作，一直是操控工程

师关注的重点之一。

这里以某低轨卫星在轨管理为例，针对其应答机载波

锁定时间较短的问题进行遥测参数关联与分析，给出一种

半程载波捕获与跟踪方法，减小载波捕获的时间开销，为

应急操控或异常处置提供技术支持。
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１　应答机老化

某太阳同步、近圆轨道卫星在轨工作１０余年，降交点

地方时为１０：３０ＡＭ，高度约６４０ｋｍ。卫星应答机 ＡＧＣ

（ＡｕｔｏＧａｉｎＣｏｎｔｒｏｌ，自动增益控制）电压遥测与载波锁定

参数变化如图１所示 （图中横轴为积秒，表征一日之内的

秒计数，起点为某日零点，终点为次日零点，单位ｓ）。

２０１４年后，应答机性能出现严重下降：一方面，载波锁定

时的ＡＧＣ出现较大幅度的衰减 （由原先的３．０Ｖ以上减小

至现今的１．０Ｖ以下），说明应答机灵敏度显著退化；另一

方面，载波锁定时长也大大缩短，对操控中的遥控注入产

生较大影响。自是，应答机进入降级应用：地面发射机功

率８００Ｗ，天线口径不低于１０ｍ，最高仰角８０°以上。

此外，应答机工作温度对载波锁定时长的影响比较显

著：温度越低，时间越长；温度越高，时间越短。因此，

卫星应答机温度成为载波捕获与跟踪的关键约束。

在轨期间，应答机温度变化如图２所示 （图中Ｓ表示夏

至日，Ｗ表示冬至日）。以轨道周期为短周期 （约５８５０ｓ）：

卫星进地影后，蓄电池放电工作并散热，热控系统随之响

应并进行降温控制，大致在地影区的中间附近时，应答机

温度达到极大值；约半个轨道周期后，卫星进入阳照区，

热控降温基本完成，应答机温度达到极小值，此时卫星与

太阳的星下点地理纬度基本相同。具体情形可参见图３中

的蓄电池放电电流、温度以及应答机温度的变化过程 （图

中将蓄电池温度与放电电流分布放大了４倍与３倍）。

以年周期为长周期：冬至前后，温度为全年高位；夏

至前后，则为低位；春秋两季，则处于最高位与最低位之

间。以整个卫星在轨时段为长期段：前期温度低，后期温

度高，年均温度升高约０．３℃。以上温度变化均与空间环

境影响有关：温度短周期变化主要源于卫星进出地影时的

太阳辐照变化，长周期变化则主要是轨道运动下的太阳辐

射热流变化所致 （光照角与日地距离变化），长期变化主要

是紫外辐照下的涂层性能退化［１４］引起。

图１　应答机ＡＧＣ与锁定变化

另外，应答机温度还受到空间辐射环境下的单粒子闩

锁 （ＳｉｎｇｌｅＥｖｅｎｔＬａｔｃｈｕｐ，ＳＥＬ）效应
［１５］的影响：器件发

生ＳＥＬ效应后一般会有温度升高现象，从而给周边器件带

图２　应答机温度变化

图３　应答机温度与蓄电池放电电流

来热影响。

因此，应答机温度处于高位时，载波捕获与跟踪相对

困难，急需操控调整与改善。

２　半程载波捕获与跟踪

对于地基测控而言，低轨卫星每个测控窗口的跟踪时

间相对较短，当跟踪圈次内的天线仰角最大值为９０°时，理

论跟踪时间最长。考虑近圆轨道情形，则最长跟踪时间狋可

用下式表示：

狋狆狉犲 ＝２（Ｒ犲＋犎）
３
２

μ
－１
２

ａｃｏｓ（
Ｒ犲ｃｏｓ犈

Ｒ犲＋犎
－犈） （１）

式中，犚犲 为地球半径，６３７８．１３７ｋｍ；犎 为轨道高度，

ｋｍ；μ为常数，３．９８６×１０
５
ｋｍ

３·ｓ－２；犈 为遮蔽角，ｒａｄ。

不同轨道高度下的卫星跟踪时间狋ｐｒｅ如图４所示。

显然，同样轨道高度下，遮蔽角越大则跟踪时间越短；

同样遮蔽条件下，轨道越高则跟踪时间越长。以轨道高度

６００ｋｍ为例，遮蔽角分别为０、７°时，跟踪时间对于约为

７７０ｓ、５７０ｓ，两者之间相差约２００ｓ。可见，遮蔽角对于跟

踪时间的影响较为明显，在实际中必须考虑这一因素影响。

此外，这里以最高仰角９０°作为参考，但由于目标过顶
［１６］时

的天线高转速影响，过顶前后的跟踪时间为非遥控时间，

因此，可遥控时间一般要小于跟踪时间，这样使得可资利

用的上行遥控时间窗口进一步缩短。

图４　跟踪时间约束

在遥控注入前，需要进行载波捕获与跟踪，其中一个

重要环节是载波频率扫描［３，８，１７］。假定频率为线性锯齿波扫

频方式，则单周期下的扫频时间ｔｓｗｅ可用下式表示为：

狋ｓｗｅ＝４狑／狏 （２）
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式中，狑 为锯齿波频率扫频幅度 （类似于正弦波振幅），

ｋＨｚ；狏为扫频速度，ｋＨｚ·ｓ－１。不同扫幅、扫速下的扫频

时间狋狊狑犲如图５所示。

图５　扫频时间约束

由图５可知，频率扫幅越小、扫速越快，则扫描时间

越短；反之，扫幅越大、扫速越慢，则扫描时间越长。以

扫幅４０ｋＨｚ、扫速２０ｋＨｚ·ｓ－１为例，对应扫频时间为８ｓ。

正常情况下，地面启动扫频程序后，手动操作下一般需数

个周期才能完成载波捕获与跟踪，所需时间要大于８ｓ。

但是，一旦卫星在冬至前后出现ＳＥＬ事件，极可能导

致应答机温度升至２５．９～２６．２℃区间，载波锁定时间将非

常短暂，长时间的载波扫描不利于快速的信号捕获和遥控

指令发送。后期，随着卫星老化加剧，整星温度很可能进

一步攀升，则当应答机温度接近２６．２℃，可利用的载波锁

定时间更短，需要调整操控方式，争取将更宝贵的时间用

于指令发送和ＳＥＬ事件处置。

显然，若最高仰角在８０～８５°范围内：则不需考虑过顶

影响，天线可全程稳定跟踪目标；而过顶前后的上行信道

链路增益损失最小，同时多普勒频移也最低 （接近于０），

这时卫星接收机载波捕获成功的概率最大。因此，取消载

波频率扫描，充分利用过顶前后的信号功率强、多普勒频

移低的有利时机，卫星接收机可自动快速完成载波频率捕

获与转发，实现载波锁定时长最大化。

３　操控检验

鉴于冬至前后的应答机温度为全年最高，载波捕获与

跟踪最为困难，这里以冬至期间发生的ＧＰＳ接收机 （轨道

板已关闭）的ＳＥＬ事件处置为例，检验半程载波捕获与跟

踪的效果，如图６所示。

ＳＥＬ事件发生后，ＧＰＳ接收机温度升高幅度较大，超

过８．０℃；在ＳＥＬ事件的次生影响下，应答机温度也逐渐

升高，大致分为两个阶段，先期２轨升温约０．３℃，后期５

轨又升温约０．３℃，累积升温约０．６℃。应答机温度升高

后，载波捕获相对困难，采用半程载波捕获与跟踪方法，

在过顶前后实现载波锁定，时长约３０ｓ，对应温度约２５．９

℃。在３０ｓ的锁定时间内，地面抓紧时机发送指令对ＧＰＳ

接收机进行断电、加电，操控成功。其后，应答机与 ＧＰＳ

接收机温度都逐渐下降至正常水平。最后，再次使用半程

载波捕获与跟踪方法进行测控，在目标过顶前后实现载波

捕获，锁定时长超过９０ｓ，可供业务、轨道等日常数据注入

使用。

图６　ＳＥＬ事件检验

使用半程载波捕获与跟踪方法统计得到的高温状态下

的载波锁定时长如图７所示。在２５．９～２６．２℃区间内，时

长大致从３０ｓ线性降至０；在应答机温度超过２６．２℃后，

无法实现载波捕获。

图７　温度与载波锁定时长

以扫频幅度６０ｋＨｚ、扫速２０ｋＨｚ·ｓ－１计，假定自动双

捕时需半个周期实现载波捕获，则节省的时间其实很有限，

只有６ｓ。但考虑后期卫星老化下应答机温度继续升高、以

及冬至期间单粒子事件多发［１２］导致应答机温度可能更高甚

至接近２６．２℃时，则本方法更能发挥其作用。仍然以ＧＰＳ

接收机ＳＥＬ事件处置为例：只要载波锁定时间在１～２ｓ内，

则地面以１ｓ为周期重复发送断电指令，可实现ＧＰＳ接收

机关机以及降温；在其后的时间里，再进行开机以及其它

操控工作。

文献 ［１８］在处置Ｄｅｌｌｉｎｇｒ卫星的星务计算机６３ｓ周

期下的连续自动重启异常时，通过地面重复发送以数秒钟

为周期的重启指令达４ｍｉｎ以上，迫使星务计算机不断重

启、无暇顾及通信服务；而电源下位机确认连续４ｍｉｎ的通

讯中断后，为其负载实施断电、加电操作；星务计算机由
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此实现断电与重启，最终异常得以清除。因此，在卫星异

常处置操控中，事件调度与时序衔接很关键，而时间预算

则是这个关键的重要前提之一；节省的６ｓ虽然短暂，但能

发挥很好作用，例如延寿。文献 ［１９ ２０］认为卫星延寿是

建立在空间环境、推进剂、能源、热控等多种约束条件下

的综合优化结果，在将来的工作中，还需要继续寻求应答

机最低温度超过２６．２℃后的操控应对手段，尽力保障载荷

延寿工作。

４　结论

低轨卫星长期运行后，应答机载波捕获对于环境温度

极为敏感，温度超过２６．２℃时，无法实现载波捕获；温度

在２５．９℃时，可资利用的载波锁定时长仅３０ｓ；利用半程

载波捕获与跟踪方法，可减少载波捕获的时间消耗６ｓ以

上，适用于应答机温度处于高位 （特别是接近于截止温度）

时的紧急事件的处理，减缓温敏影响，实现载荷工作延寿。

后续，还需寻求进一步的温敏应对方法，为载荷延寿提供

操控技术支持。
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