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摘   要   针对未来月球探测与开发等任务对月球全球定位服务的需求, 利用近直线晕轨道 (NRHO)特殊的轨道

空间几何特性, 提出了以地月系 NRHO作为参考轨道的月球全球定位系统 (LGPS). 首先, 考虑轨道分布、卫星数

目、轨道尺寸等星座构型参数, 设计了多个星座构型方案; 然后, 从可见星数目、月球全球覆盖特性以及几何精度

因子 (GDOP)等方面, 分析了不同构型参数对 LGPS星座导航性能的影响. 仿真结果表明, 与 Halo轨道相比, 基

于 NRHO的 LGPS在月球高纬度区域, 尤其是对月球极区, 具有更优的持续覆盖能力和定位精度, GDOP可达

3以内. 本文研究可对未来的月球开发任务提供导航定位方面的技术参考.
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Abstract    In order to meet the increasing requirement of  lunar global  positioning services for future
lunar  exploration  and  exploitation  missions,  the  Lunar  Global  Positioning  System  (LGPS)  using  the

Near Rectilinear Halo Orbit (NRHO) as a reference orbit is proposed. First, multiple constellation config-

uration  schemes  are  designed,  considering  configuration  parameters  such  as  orbit  distribution,  satellite

number, orbit size, etc. Then, the impact of different constellation configuration parameters on the navi-

gation performance of the LGPS constellation is analyzed, including the number of visible satellites, the

lunar global  coverage characteristics  and the Geometric  Dilution of  Precision (GDOP,  ). Simula-

tion results show that, compared with the Halo orbit case, the NRHO-based LGPS is superior in the con-

tinuous coverage and positioning accuracy (  < 3) within the lunar high latitude region, especially

in the lunar polar region. This study can provide technical reference on the navigation and positioning
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service for future lunar exploitation missions.
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0　引言

自 2003年嫦娥探月工程启动以来, 中国成功实

施了多项月球探测任务, 包括月面软着陆、月球背面

巡视探测和采样返回等[1]. 鹊桥 1号为首个地月平动

点上的中继卫星, 成功为嫦娥四号的月球软着陆任务

提供了通信中继服务. 鹊桥 2号已成功发射, 已为嫦

娥六号月球背面南极采样任务提供支持. 另外, 中国

积极参与国际月球基地计划, 推进人类在月球建立永

久性的基地[2]. 未来我国将对月球开展全面的探测与

开发, 这就需要具备对月球全球的导航定位支撑能

力. 然而, 现有的地球全球定位系统 (如全球定位系统

和北斗系统)无法满足未来月球开发任务的精确定位

需求 . 因此 , 亟需开展月球全球定位系统 (Lunar

Global Positioning System, LGPS)的研究, 以提供

对月球全球, 尤其是月球极区和背面等重点区域的定

位和导航服务.

早在 20世纪 70年代 ,  Farquhar[3] 就提出了在

L2 Halo轨道上部署卫星对月球背面进行通信的构想;

21世纪初, 美国航空航天局 (NASA)开始着眼于月

球表面一些复杂的特殊位置, 如月球背面和极地地

区. 近年来, Grebow等[4] 研究了 z 值演化曲线, 验证

了 Halo轨道等 9个不同类型轨道覆盖南极区域的可

能性; Schonfeldt等[5] 研究了月球南极和北极的椭圆

月球冻结轨道、绕月圆轨道、远距离逆行轨道 (Dis-

tant Retrograde Orbit, DRO)、近直线晕轨道 (Near

Rectilinear Halo Orbit, NRHO)五种轨道以及不同

轨道间的组合, 以可见性覆盖率和位置精度因子 (Po-

sition Dilution of Precision, PDOP)为参数评估星

座对月球南极和北极的覆盖性能, 继而提出在月球周

围建立一个月球全球覆盖系统. Carretero[6] 考虑了不

同轨道高度、倾角、卫星数量和平面数等因素, 并以

精度因子 (Dilution of Precision, DOP)为参数, 研究

了不同星座的 DOP值, 发现倾角为 90°的极轨道组

合能为月球表面或低轨道提供更优的定位信息. Per-

gola和 Alessi[7] 发现地月系统中的垂直和平面 Lya-

punov轨道、Lissajous轨道等平动点轨道, 可以实现

航天器对月球表面部分区域的覆盖. Zhang等[8] 提出

利用地月系统平动点轨道的候选架构创建月球任务

的自主卫星导航系统 , 系统研究了 L1,2 双星星座、

L2,4,5 三星星座和 L1,2,4,5 四星星座的构型, 评估星座

对月球轨道的覆盖范围和自主定轨性能.

Romagnoli等[9] 针对 LGPS开展了系列研究, 考

虑了 L1 和 L2 平动点的两个 Lissajous轨道, 验证了

在能见度和覆盖性方面, 其 8颗卫星的构型要优于在

月球周围部署 18颗卫星的Walker星座. 然而, 其中

存在 Lissajous轨道被月球遮挡的问题. 为解决该问

题, Circi等 [10] 研究了基于修正 Halo轨道的 LGPS,

并验证了 16颗和 24颗卫星两种星座方案能够满足

月球全球的持续可见性要求, 且能够满足任务约束的

定位性能需求; 然而, 这类星座对月球高纬度地区 (尤

其是极地地区)的定位性能较差, 需要增加卫星的数

量并选用较大振幅的 Halo轨道, 进而导致较大的星

座布设和维护成本. Gao等[11] 研究了 Halo轨道上不

同数量的卫星以及在 DRO上部署卫星构建导航星

座, 验证对月球表面的覆盖能力, 设计了由 3颗 Ha-

lo轨道卫星和 2颗 DRO卫星组成的星座, 可实现对

月面的全覆盖, 但并不能实现持续性的覆盖且没有研

究整个星座的定位性能. 另外, Gao等[12] 提出包含卫

星几何相对形状和状态转移矩阵两因素的动态几何

精度因子 (Dynamic and Geometric Dilution of Pre-

cision, DAGDOP), 以研究卫星对自主定轨性能的影

响. Wang等 [13] 设计了由 Halo轨道和 DRO构成的

4轨 16星和 6轨 16星多轨道月球全球导航卫星系统

星座, 可覆盖月球表面 100%区域, 但仅选择了赤道

和南北极三个月面观测位置, 验证了其定位精度较高

(PDOP稳定在 2以内).

以上研究多考虑 Halo轨道、Lyapunov轨道、

Lissajous轨道等常见平动点轨道, 对于近年来广受关

注的 NRHO研究较少. NRHO是 Halo轨道族中具

有弱稳定性的子集. Halo轨道是不稳定的三体轨道,

卫星在一年内需要多次维持构型稳定的位置保持脉
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冲, 而 NRHO由于自身的动力学特性, 可以在一定程

度上克服这些缺点. 2018年 NASA“月球门户”任务

选择 NRHO作为参考轨道. 2022年 NASA的 CAP-

STONE发射后通过机动顺利进入 NRHO, 并在地月

空间中运行至少 6个月, 以评估航天器在 NRHO运

行过程中的导航和轨道保持性能 [14]. 以普渡大学的

Howell团队为代表, 针对 NRHO的稳定性及其在地

月空间任务的导航能力展开了一系列的研究. Davis

等 [15]、研究了 NRHO的轨道保持和导航性能 , Zi-

movan等 [16,17] 深入研究了可以避免日食的 9∶2和

4∶1两种共振轨道, ZIMOVAN-SPREEN等 [18] 继而

给出了 NRHO附近相空间的高倍周期轨道的稳定性

和共振特性, 验证了其在高保真星历模型中的稳定性

和持久性 . Guan[19] 提出在 8个 NRHO和 4个小振

幅 Halo轨道上部署 24颗卫星组成导航星座, 选择

了 6个月面观测位置, 验证了该星座可实现对月面

100%的覆盖, 且超过 95.35%的区域 PDOP不大于

5, 但并没有给出高纬度区域的定位性能. 因此, 本文

考虑 NRHO距离月球较近且轨道面外幅值较

大的特殊优势, 探索其在 LGPS中的应用潜能, 以实

现对月球高纬度地区持续可见、高精度定位等需求.

本文首先介绍圆型限制性三体问题 (Circle Re-

stricted Three Body Problem, CRTBP)模型以及作

为星座参考轨道的地月 L1 和 L2 点附近的南北族

NRHO, 然后给出卫星对月面观测位置定位精度的分

析方法, 最后利用 NRHO设计多个 LGPS星座构型,

通过可见卫星数和几何精度因子 (Geometric Dilu-

tion of Precision, GDOP)两个指标对导航星座的月

面覆盖特性和定位性能进行分析, 并对仿真结果进行

总结. 

1　动力学模型
 

1.1　圆型限制性三体问题模型

本文采用 CRTBP模型 , 在地月会合坐标系

Oxyz 下描述航天器在地月空间的运动. Oxyz 的原点

为地月公共质心 O, x 轴为地月连线, xy 平面为月球

绕地球公转的轨道平面, z 轴与 x 轴和 y 轴构成右手

系; 其与质心惯性坐标系 OXYZ 的关系如图 1所示.

在会合坐标系 Oxyz 下, 航天器的动力学方程可

表示为[20]



ẍ− 2ẏ =
∂Ω

∂x
,

ÿ + 2ẋ =
∂Ω

∂y
,

z̈ =
∂Ω

∂z
.

(1)

式中, 
Ω =

1

2
(x2 + y2) +

1− µ

r1
+

µ

r2
,

r1 =
√

(x+ µ)
2
+ y2 + z2,

r2 =
√

(x− 1 + µ)
2
+ y2 + z2.

(2)

Ω r1 r2

µ

µ = 1.2150584269940× 10−2

其中,  是势函数, 仅与位置有关,  和 分别是航天

器到地球和月球的距离,  为地月系统引力常数, 本

文取值为 .

在地月系统存在 5个平动点, 包括 3个不稳定的

共线平动点 (L1, L2, L3)和 2个稳定的三角平动点

(L4, L5), 如图 2所示.
 

1.2　NRHO轨道族

NRHO是位于平动点附近 Halo轨道族中的一个

 

O X

P1(m1)

P2(m2)

P3(m3)
Y

xy

r1

r2

图 1    地月系统惯性坐标系与会合坐标系

Fig. 1    Inertial and synodic coordinate system of

Earth-Moon system
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图 2    地月三体系统的平动点

Fig. 2    Libration points of Earth-Moon system
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子集, 距离月球较近且稳定性指数均在±1附近[16]. 其

中, 地月 L2 NRHO为第一次和第三次稳定性变化之

间的 Halo轨道, 近月点半径 rp 在 1850 ～ 17350 km,

轨道周期在 6～10 d; L1 NRHO为第一次和第四次稳

定性变化之间的 Halo轨道, 近月点半径 rp 在 900 ～

19000 km, 周期为 8～10 d[16](注意 : 月球半径约为

1737 km). 地月 L1 和 L2 NRHO如图 3中的绿色区

域. 本文主要以 NRHO为参考轨道设计 LGPS星座

构型, 对月球进行覆盖性能和定位精度分析.

由文献 [10]可知 ,  Halo轨道的振幅 Az 超过

20000 km时, LGPS的星座导航性能较好, 因此本文

取文献 [10]中的后三组参考振幅 , 即 Az = [25000

35000 45000] km作为参考, 来进行对比分析. 选取近

月点半径 rp = [2000 8000 12000 16000] km的 L1 和

L2 NRHO, 对应的轨道振幅分别是 Az1 =  [92870

78288 75995 74329] km, Az2 = [67335 75030 77003

77771] km, 轨道如图 4所示 , 其中也包含 3组 Ha-

lo对照轨道. 

2　LGPS构型设计和性能研究

影响 LGPS的两个关键因素是导航服务的位置

和时间, 其信息可用性是为了确保在月面上的用户在

任意位置都能够获得连续和有效的导航信息. 导航卫

星的可用性和导航信号的质量主要与星座的几何形

状和卫星数量有关. 本文所有的 LGPS星座构型都选

取地月 L1 和 L2 NRHO作为参考轨道. 

2.1　星座构型设计

∆ϕ ∆ϕ =

360◦/n

当多颗导航卫星位于同一轨道上时, 需要考虑它

们的初始位置分布. Chen  [21] 验证了 Halo轨道 4星

星座的 GDOP很大程度上依赖于相邻卫星之间的相

位角 , 其中最好的构型是均匀分布 , 即

, n 表示同一个轨道上卫星的数量. 相位角的

初始点位于 NRHO的远月点, 相位角的正负由卫星

的运行方向决定. 从 x 轴方向看去, L1 北族 NRHO

和 L2 南族 NRHO均为逆时针, 其对应的对称族轨道
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图 3    地月 L1 北族和 L2 南族 Halo轨道和 NRHO

Fig. 3    L1 northern, L2 southern Halo

orbits and NRHO
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方向则相反.

因此, 本文在设计 NRHO星座构型时, 为了能获

得最优的导航精度, 也令同一 NRHO上的多颗导航

卫星相位均匀分布.

另外, 假定航天器的运动满足理想的 CRTBP模

型, 不考虑外界扰动对卫星轨道的影响, 也即不考虑

轨道的保持问题. 

2.2　覆盖特性

在单颗导航卫星运转周期内, 对月面观测位置并

不一定是持续可见的. 根据导航卫星和月面观测位置

的空间几何关系, 某一时刻某一月面观测位置对导航

卫星的可见性情况如图 5所示, 该简化模型忽略了导

航卫星相对观测高度角大于零的限制. 其中, S 为导

航卫星, M 为月球中心, A 为导航卫星能观测到的月

球表面的极限位置, R 为月球半径.

由此, 可以得到其可见性条件需满足

∠AMS = arccos
(

MA ·MS

|MA| · |MS|

)
< arccos

(
R

|MS|

)
. (3)

其中, MA为月心指向极限位置的向量, MS为月心

指向导航卫星的向量.

根据可见性条件可以计算导航星座对某一月面

观测位置的可见星数信息, 包括最大值 NSAT-max 和最

小值 NSAT-min. 当 NSAT-max≥4时, 导航星座对该月面

位置是可覆盖的, 但在整个轨道周期内并不一定都满

足可见性要求. 当 NSAT-min≥4时, 导航星座对该月面

位置是可持续覆盖的. 

2.3　定位精度

选择 GDOP作为衡量导航星座定位精度的性能

指标. GDOP反映了卫星几何关系的影响所造成的伪

距测量误差与用位置误差之间的比例系数, 也是描述

对用户测距误差的放大程度. GDOP的数值越小, 表

示星座的定位精度越好.

假设第 i 颗卫星以及用户的位置为

Xi =
[
xi yi zi

]T
,

Xobs =
[
xobs yobs zobs

]T
.

根据伪距数据可以建立伪距方程组. 以月面观测位置

为原点, 建立东北天坐标系 ENU (也称为站心坐标

系, Local Cartesian Coordinates Coordinate System),

得到该观测站对第 i 颗观测卫星的方向余弦. 考虑

4颗导航卫星, 构建方向余弦矩阵, 有

A =



xobs − x1

d1

yobs − y1
d1

zobs − z1
d1

1

xobs − x2

d2

yobs − y2
d2

zobs − z2
d2

1

xobs − x3

d3

yobs − y3
d3

zobs − z3
d3

1

xobs − x4

d4

yobs − y4
d4

zobs − z4
d4

1


. (4)

di

其中, A每行的前三列表示从观测位置到每颗卫星的

单位向量的分量,  为月面观测位置与第 i 颗卫星间

的欧氏距离.

由矩阵A形成矩阵Q, 则有

Q = (ATA)−1 =


σ2
x σxy σxz σxt

σxy σ2
y σyz σyt

σxz σyz σ2
z σzt

σxt σyt σzt σ2
t

 . (5)

σGDOP (σPDOP)

σTDOP

GDOP ( )可以通过 PDOP  和时间

精度因子 (Time Dilution of Precision, TDOP) 

来计算[10]:

σPDOP =
√

σ2
x + σ2

y + σ2
z , (6)

σTDOP =
√
σ2
t , (7)

σGDOP =
√
σ2
PDOP + σ2

TDOP =
√
tr(Q). (8)

其中, tr(Q)表示矩阵Q的迹.

较小的 GDOP值代表了星座具有较好的几何构

型, 从而提高了观察者计算位置的精度. 当导航星座

对某一月面观测位置同时可见 4颗以上的卫星时, 使

用所有可见卫星的伪距信息进行计算.

σ̄GDOP

将整个导航星座的仿真周期进行等时间离散, 离

散间隔为 1 h. 计算可见性时刻的 GDOP值, 定义整

个 周 期 内 所 有 可 见 时 刻 的 GDOP数 值 的 均 值

( )为
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图 5    月面探测器可见条件

Fig. 5    Visibility conditions for lunar probes
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σ̄GDOP =

∑nc

i=1
σi
GDOP

nc
. (9)

σi
GDOP

nc

其中,  表示第 i 个满足可见性条件的可计算的

GDOP值,  表示可见时刻的数量, 通过计算均值以

衡量导航星座对某一月面观测位置的定位精度. 同

时, 给出覆盖率 CTP的时间百分比参数为

δCTP =
nc

ntotal
× 100%. (10)

ntotal

即该月面观测位置被至少 4颗卫星覆盖的时间在总

模拟时间中的占比, 其中,  表示总的离散时刻数. 

3　导航星座性能仿真分析

本文考虑导航星座的参考轨道分别为单个、2个

以及 4个 NRHO三种情况, 其中每个 NRHO上都均

匀部署 4颗导航卫星. 选取赤道、中纬度、高纬度等

代表位置来表征全月面, 仿真时长为 50天, 从覆盖特

性和定位性能两个指标来研究不同导航星座方案的

导航性能. 

3.1　单轨 4星星座

由于用户位置至少需要 4颗卫星才能求解, 因

此, 首先考虑在单个 L2 北族 NRHO均匀部署 4颗卫

星 . 以近月点半径 rp2 为参数 , 探索近月点半径和

4颗卫星能见度以及定位精度的关系.

图 6给出了近月点半径为 8000 km的 L2 北族

NRHO 4星星座. 选择 4颗卫星的初始条件是沿参考

轨道均匀分布, 即相位间隔为 90°, 以最大化观测卫星

的空间分布, 提高 GDOP以获得最好的导航精度. 由

于近月点速度较大, 且 NRHO的远月点半径较大,

故 4颗卫星的位置并不是均匀分布.

沿用文献 [10]的思路, 选取月面上一些代表性的

位置来研究可见卫星数和 GDOP值. 所选位置如表

1所示 . 其中 , 月球经度和纬度参考系的起点位于

x 轴与月球背面 (近 L2 侧)的交点.

表 2总结了 4个轨道周期内 (约 50天)的可见卫

星数和 GDOP分析结果, 第 4列和第 5列分别为可

见卫星的最小和最大数量, 第 6列为 GDOP平均值,

第 7列给出了导航星座卫星对该月面观测位置覆盖

率的时间百分比 CTP. 图 7给出了该星座对月球北

极区域观测位置随仿真时间变化的可见数量情况.

GDOP的平均值计算仅考虑星座构型对于观测

位置满足能见度约束的时刻. 在某些位置时刻, 可见

卫星数小于 4颗, 则覆盖范围不连续, 但是仍然可以

计算平均的 GDOP值. 如果在整个模拟时间内, 可见

卫星数都小于 4颗, 则 GDOP无法计算.

δCTP

将表 2中数据与文献 [10]的研究作对比, 可以看

出, 同样 4颗卫星的单一 NRHO不能保证月面位置

的全覆盖 , 也不能保证观测位置连续可见的条件

( <100%). 但是, 单轨的 NRHO其振幅较大的一

侧对对应高纬度区域是可见的, 而对近月点一侧的高

纬度区域则是不可见的.

初步推测, 北族的 NRHO对北极区域是可见的,

对南极区域则是不可见的 . 继而选取 L2 南族以及

L1 南族和北族 NRHO进行仿真, 所得结果与 L2 北

族 NRHO的一致. 

3.2　双轨 8星星座

为了减少单轨 4星星座对观测位置不连续可见

和对单侧极区不可见的问题, 考虑增加轨道数目以提

高对月面观测位置 (尤其是极区)的覆盖性能. 因此,

将单轨 4颗卫星扩展到双轨 8颗卫星.

考虑两种方案 : 一是选取同一个平动点 (如

L2)对称的南族和北族 NRHO, 来分别增大对南极和

北极覆盖 ; 二是选取 L1 和 L2 点同侧 (如北族 )

NRHO. 表 3给出了两种方案的仿真结果.

对于第一种方案 , 由于两个参考轨道是关于
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图 6    L2 北族 NRHO, rp = 8000 km

Fig. 6    L2 northern NRHO as rp = 8000 km
 

 

表 1    月面代表位置

Table 1    Representative locations for the lunar surface

所选位置 经纬度

赤道 +25°, 0°

中纬度 –55°, +45°

高纬度(南极区域) +35°, –80°

高经度高纬度(北极区域) +85°, +85°
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δCTP

xy 平面对称的, 所构建的星座具有特殊的“X”形状,

有利于星座对两侧极区的覆盖. 由表 3可以发现, 南

北轨道的构型不仅解决了卫星对两侧极区均可见的

问题, 而且对于所研究位置的导航精度均有了改善,

甚至可以保证低纬度区域可持续覆盖 ( =100%).

δCTP

对于第二种方案, 因为两个参考轨道均为北族轨

道, 对南极区域虽然仍然不可见, 但是对北极区域的

GDOP数值明显减小, 说明定位精度显著提高, 且可

见导航卫星明显增多 , 亦满足可持续覆盖的条件

( =100%); 对于低纬度和中纬度的定位精度也有

明显提高.

此外, GDOP的值会随着近月点半径的增大有降

低的趋势, 这说明较大的轨道振幅更利于利用卫星的

空间分布对观测位置进行定位.

本文在研究多轨星座时, NRHO的近月点半径

rp 是相同的, 然而不同平动点的 NRHO轨道周期则

不同. 当周期不一致时, 导航星座在某一时间段的可

见性仿真结果虽不具有周期性 , 但是始终能满足

NSAT-min≥4, 可以实现在模拟周期内对上述位置的覆

盖, 其差异仅会导致 GDOP的计算不同. 因此, 本文

在研究导航星座覆盖特性时 , 仍考虑以具有相同

rp 的 NRHO为参考轨道构建导航星座进行仿真分析. 

3.3　四轨 16星星座

由 3.2节可知, 同一个平动点的南北族 NRHO

协作可以增大对月面的覆盖区域, 且保证低纬度区域

的可见性; 而 L1 和 L2 同侧双轨构型可以极大地改善

对极区的覆盖, 且能保证中高纬度的可持续覆盖. 因

此, 为了使 LGPS能满足对月面全覆盖、可持续性条

件, 以及对月面观测位置更好的定位精度, 本节结合

3.2节中的两种构型, 考虑利用 4个 NRHO来构建

LGPS星座, 如图 8所示, 分别在 L1 和 L2 的南北族

NRHO各部署 4颗卫星, rp 均为 12000 km.

 

σ̄GDOP表 2    L2单一北族 NRHO 4星可见性和

σ̄GDOPTable 2    Visibility and   of L2 single northern NRHO with 4 satellites

rp / km 经度/(º) 纬度/(º) 最小卫星数 最大卫星数 σ̄GDOP δCTP/(%)

2000 25 0 3 4 170.6065 5.58

2000 –55 45 3 4 2230.7161 88.75

2000 35 –80 0 1 － 0

2000 85 85 3 4 1467.1571 94.33

8000 25 0 3 4 49.7617 10.92

8000 –55 45 3 4 2982.7853 60.58

8000 35 –80 0 1 － 0

8000 85 85 3 4 401.7979 75.50

12000 25 0 3 4 31.8642 9.58

12000 –55 45 3 4 297.0158 45.75

12000 35 –80 0 1 － 0

12000 85 85 3 4 330.2189 60.08

16000 25 0 3 4 23.3501 11.25

16000 –55 45 3 4 44.2958 30.42

16000 35 –80 0 1 － 0

16000 85 85 3 4 323.9554 47.08
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图 7    rp = 8000 km北族 L2 NRHO的可见卫星数

Fig. 7    Number of visible satellites for L2 northern

NRHO with rp = 8000 km
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此时, 位于月球两极区域的用户星可以观测到该

半球区域的导航卫星, 并补偿另一个半球被月球表面

遮挡的卫星. 4个 NRHO可以保证构型大多数时刻至

少有 4颗卫星可见.

δCTP

四轨构型的仿真结果如表 4所示. 可以看出, 最

小可见卫星数达到了 6颗, 且满足 =100%, 保证

了导航系统可观测性的持续时间性能; 另外, 定位精

度也得到了明显改善, GDOP的值控制在了 20以内,

且随着近月点半径的增加而呈现降低的趋势.

为了更好地观测 GDOP的波动变化, 图 9给出

了 rp 分 别 为 2000 km和 12000 km两 种 情 况 下

GDOP随时间变化的趋势图. 其中, 图 9(a)的近月点

半径较小, 和文献 [10]中研究的 Halo四轨 16星构型

定位能力相当, GDOP变化几乎在 5～25. 增大近月

点半径到 12000 km, 可观察到图 9(b)中的 GDOP

明显减小, GDOP的值稳定在 5以内, 与文献 [10]中

Halo四轨 24星构型的定位能力相当.

继续增加近月点半径 rp, 其轨道振幅变化较小,

相较于 16000 km的四轨构型, 可见星数几乎不变,

GDOP变化也很小, 取值稳定在 1～2.

由于四条 NRHO的轨道周期并不相同 , 因此 ,

GDOP的波动变化并不呈现周期性. 选择轨道周期

为 9天的 4条 L1 和 L2 南北族 NRHO构建导航星座,

其在 50天内对上述北极用户的 GDOP仿真结果如

图 10所示.

 

σ̄GDOP表 3    双轨 8星两种方案的可见性和

σ̄GDOPTable 3    Visibility and   of two schemes for 8-satellite-2-orbit

rp / km 经纬度/(º)
L2 南北族NRHO L1, L2 北族NRHO

最小/最大卫星数 σ̄GDOP δCTP/(%) 最小/最大卫星数 σ̄GDOP δCTP/(%)

2000 25, 0 6/8 15.7933 100 3/5 28.8518 35.25

2000 –55, 45 3/5 1978.9484 88.75 6/8 11.8093 100

2000 35, –80 3/4 1396.0754 95.67 0/2 － 0

2000 85, 85 3/4 1385.3785 95.67 6/8 11.1710 100

8000 25, 0 6/8 6.9092 100 3/5 8.2863 56.83

8000 –55, 45 3/5 1795.0248 68.75 6/8 3.1919 100

8000 35, –80 3/4 359.5158 94.00 0/2 － 0

8000 85, 85 3/4 308.5043 94.00 6/8 3.0121 100

12000 25, 0 6/8 5.2746 100 3/5 5.6048 65.92

12000 –55, 45 3/5 8.2629 61.58 6/8 2.4515 100

12000 35, –80 3/5 223.0813 91.33 0/2 － 0

12000 85, 85 3/4 205.5970 92.67 6/8 2.2291 100

16000 25, 0 6/8 4.5476 100 3/5 4.1621 68.50

16000 –55, 45 3/5 10.7901 82.92 5/7 2.1632 100

16000 35, –80 3/5 162.3518 91.67 0/2 － 0

16000 85, 85 3/5 162.1141 90.00 6/8 1.9270 100
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可以看出, 模拟时间内的 GDOP变化呈现周期

性, GDOP平均值约为 3.1518, CTP为 100%, 可以

实现对月面位置的全覆盖, 与上述方案的仿真结果一

致. 因此, 本文选择相同 rp, 而不是相同的轨道周期,

且因其导致的相位差并不影响结论的一致性.

继续增加每个轨道上的卫星数量, 研究了四轨

24星的星座构型. 仿真结果表明, 增加星数不仅能增

 

σ̄GDOP表 4    L1和 L2 NRHO南北族轨道 16星可见性和

σ̄GDOPTable 4    Visibility and   for L1 and L2 southern and northern NRHO with 16 satellites

rp1 和 rp2 /km 经度/(º) 纬度/(º) 最小卫星数 最大卫星数 σ̄GDOP δCTP/(%)

2000 25 0 6 10 11.8770 100

2000 –55 45 6 9 11.7464 100

2000 35 –80 6 8 11.1813 100

2000 85 85 6 8 11.1531 100

8000 25 0 6 10 4.3464 100

8000 –55 45 6 9 2.5860 100

8000 35 –80 6 8 2.8616 100

8000 85 85 6 8 2.8570 100

12000 25 0 6 10 2.9649 100

12000 –55 45 6 10 1.9135 100

12000 35 –80 6 9 2.0141 100

12000 85 85 6 9 2.0059 100

16000 25 0 6 10 2.5497 100

16000 –55 45 6 9 1.5447 100

16000 35 –80 6 9 1.6469 100

16000 85 85 6 9 1.6422 100
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图 9    50天内北极用户 GDOP的变化

Fig. 9    Variation of GDOP within 50-day for

the user at North pole
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Fig. 10    Variation of GDOP within 50-day for

the user at North pole (Tp = 9 d)
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加同一时刻对观测位置可见的卫星数量, 而且能将

GDOP改善到 10以内. 然而, 相较于四轨 16星星座,

四轨 24星构型的定位精度并没有明显的改善, 反而

增加了星座的布设成本. 因此, 综合考虑可见性、定

位精度和星座成本, 四轨 16星的构型是 LGPS的最

优选择 , 而且当选取较大的近月点半径 (比如

12000 km)时, 即可实现较高的定位精度 (GDOP小

于 3). 

4　结 论

本文研究了地月系 L1 和 L2 NRHO在 LGPS 中

的应用潜能, 设计了单轨 4星、双轨 8星和四轨 16星

等多个星座构型, 并选取赤道、中纬度、高纬度等多

个代表性位置, 分析了轨道分布、卫星数目、轨道尺

寸等星座构型参数对月球全球的可见性、定位精度等

性能的影响. 主要结论如下.

(1)单个 NRHO对该侧的极区是可观测的 , 但

是 LGPS信号的可用性是有限的.

(2)双轨构型中, 不同的轨道组合对月面观测位

置的导航能力有着不同的特点: 选取同一平动点的南

北族轨道, 对中高纬度位置的观测可以保证可见性要

求但模拟时间内不能连续访问至少 4颗卫星, 而对低

纬度用户的定位精度显著提高 ; 选取两个平动点

L1 和 L2 的北族或南族轨道时, 对该侧的极区用户不

仅可以保证持续可见, 而且具有更好的定位精度; 但

是对于另一侧的极区用户则不能保证可见性要求, 对

低纬度用户虽然能保证可见性要求但是仿真时间内

不能连续访问.

σGDOP

(3)由 L1 和 L2 南北族 NRHO构建的四轨 16星

星座构型, 融合了以上两类双轨 8星方案的优点, 可

以满足连续可见与定位精度的要求. 当 NRHO的近

月点半径较小 (2000 km)时, 定位能力就能够与 Ha-

lo四 轨 16星 构 型 相 当 , 对 应 的 几 何 精 度 因 子

(GDOP)几乎都小于 20; 随着近月点半径的增大, 四

轨 16星 NRHO星座的导航精度明显增加 (  <

3), 优于 Halo四轨 24星构型的定位精度.

因此, 综合考虑可见性、定位精度和星座成本,

NRHO四轨 16星的 LGPS星座设计是最优选择. 基

于 NRHO的 LGPS在极区和月球背面通信的优势,

可以有效支撑未来月球极区勘测、月球背面采样等任

务的通信、导航与定位服务.

本文仅对 CRTBP模型下的轨道进行了导航性

能分析, 由于 NRHO在实际力模型下并不能维持周

期轨道, 因此, 在实际任务中需要考虑如摄动、轨道

维持成本等其他因素的影响. 另外, 本文只讨论了

NRHO作为 LGPS参考轨道的情况, 后续研究可以

考虑其他类型的平动点轨道, 如 DRO、Butterfly轨

道以及不同类型轨道之间的组合等更多可能的研究

方案, 以更好地支撑未来的月球开发和利用.
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