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多全球导航卫星系统联合的探月飞行器轨道定位分析
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摘　要：针对探月飞行器月球公转轨道上的卫星导航定位问题，以高轨道飞行器卫星导航定位的研究为
基础，采用多全球导航卫星系统联合定位的方法进行仿真。分析了载波功率与噪声功率密度比为１５ｄＢＨｚ的
弱信号捕获门限下，各系统联合定位时波束主瓣和旁瓣的可用性，同时对各系统联合情况下的精度因子值进

行分析。仿真结果表明：当接收到的卫星天线辐射的主瓣和旁瓣信号均高于载噪比门限时，全球导航卫星系

统的三系统或四系统的联合能满足实时定位条件；而旁瓣损耗不加以补偿时，接收信号载噪比低于门限并导

致任意联合方式均无法完成定位。各系统联合的精度因子分析表明：单系统或双系统联合的几何精度因子

变化剧烈，四系统联合相比三系统联合的几何精度因子下降１６９３％；三系统联合定位方案中，美国全球定位
系统、中国的北斗卫星导航定位系统与欧洲的伽利略卫星导航定位系统联合方案的几何精度因子值变化最

平稳，为最佳选择。理论分析和仿真结果为探月飞行器定位技术研究和星载多系统接收机设计提供参考。

关键词：多系统联合；探月飞行器；载噪比门限；天线波束主瓣；天线波束旁瓣；几何精度因子

中图分类号：ＴＮ９６７．１　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１５）０３－０３９－０６

ＡｎａｌｙｓｉｓｏｆｍｕｌｔｉＧＮＳＳｕｎｉｔｅｄｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒｅｒｏｒｂｉｔｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

ＣＨＥＮＬｅｉ，ＨＵＡＮＧＹａｎｇｂｏ，ＬＩＵＷｅｎｘｉａｎｇ，ＯＵＧａｎｇ
（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＭｕｌｔｉＧＮＳＳ（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ）ｕｎｉｔｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｗａｓｓｉｍｕｌａｔｅｄｂａｓｅｄｏｎｒｅｓｅａｒｃｈｅｓｏｆｈｉｇｈｅａｒｔｈｏｒｂｉｔａｌ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ．ＯｎｔｈｅｗｅａｋｅｓｔｓｉｇｎａｌａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎＣ／Ｎ０ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，１５ｄＢＨｚ，ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｅａｍｍａｉｎｌｏｂｅａｎｄｓｉｄｅｌｏｂｅｒｅｃｅｉｖｉｎｇｗａｓ

ａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎｖａｌｕｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＧＮＳＳｓｙｓｔｅｍｕｎｉｔｅｄｃａｓｅｓｗｅｒｅａｌｓｏａｎａｌｙｚｅｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｗｈｅｎｔｈｅ

ｒｅｃｅｉｖｉｎｇｓｉｇｎａｌ’ｓＣ／Ｎ０ｏｆｂｏｔｈｍａｉｎｌｏｂｅａｎｄｓｉｄｅｌｏｂｅｉｓｌａｒｇｅｒｔｈａｎｔｈｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，３ｓｙｓｔｅｍｓｕｎｉｔｅｄｏｒｍｏｒｅｃａｎｓａｔｉｓｆｙｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ．Ｗｈｅｎｔｈｅ

ｓｉｄｅｌｏｂｅｌｏｓｓｉｓｎ’ｔｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｄ，Ｃ／Ｎ０ｏｆｒｅｃｅｉｖｉｎｇｓｉｇｎａｌｉｓｗｅａｋｅｒｔｈａｎｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｏｔｈａｔａｎｙｃａｓｅｏｆｍｕｌｔｉｓｙｓｔｅｍｕｎｉｔｅｄｃａｎ’ｔｒｅａｌｉｚｅ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎｖａｌｕｅｓｓｈｏｗｓｔｈａｔｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｄｏｕｂｌｅｓｙｓｔｅｍｓｕｎｉｔｅｄｃｈａｎｇｅｓ

ｖｉｏｌｅｎｔｌｙ．Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆ４ｓｙｓｔｅｍｓｕｎｉｔｅｄｄｅｃｒｅａｓｅｓ１６．９３％ ｔｈａｎｔｈａｔｏｆ３ｓｙｓｔｅｍｓｕｎｉｔｅｄ．Ｏｎｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ３ｓｙｓｔｅｍｓ

ｕｎｉｔｅｄ，ｔｈｅｃａｓｅｏｆＡｍｅｒｉｃａｎＧＰＳ（ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ）ｕｎｉｔｅｄｗｉｔｈＣｈｉｎｅｓｅＢＤＳ（ＢｅｉＤｏｕｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ）ａｎｄＥｕｒｏｐｅａｎＧａｌｉｌｅｏ

ｓｙｓｔｅｍ（Ｇａｌｉｌｅｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ）ｉｓｂｅｓｔｓｉｎｃｅｉｔｓｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎｉｓｓｍｏｏｔｈｅｒｔｈａｎｏｔｈｅｒｓ．Ｔｈｅｏｒｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｐｒｏｖｉｄｅｂｅｎｅｆｉｃｉａｌｓｕｇｇｅｓｔｉｏｎｓｆｏｒｒｅｓｅａｒｃｈｉｎｇｏｆｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄｓｐａｃｅｂｏｒｎｅＧＮＳＳｍｕｌｔｉｓｙｓｔｅｍｒｅｃｅｉｖｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｓｙｓｔｅｍｕｎｉｔｉｎｇ；ｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒｅｒ；Ｃ／Ｎ０ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ；ａｎｔｅｎｎａｂｅａｍｍａｉｎｌｏｂｅ；ａｎｔｅｎｎａｂｅａｍｓｉｄｅｌｏｂｅ；ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆ

ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

　　近年来，以美国的全球定位系统 （Ｇｌｏｂａｌ
ＰｏｓｉｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）、欧洲的伽利略卫星导航系
统 （Ｇａｌｉｌｅｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，Ｇａｌｉｌｅｏ）、俄
罗斯的格洛纳斯全球卫星导航系统 （ＧＬＯｂａｌ
ＮＡｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＬＯＮＡＳＳ）和中国的
北斗卫星导航系统（ＢｅｉＤｏｕｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＢＤＳ）为主的全球导航卫星系统（Ｇｌｏｂａｌ
ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）已经广泛运用

到了陆地、海洋、航空乃至航天领域。ＧＮＳＳ的应
用在中轨道（ＭｅｄｉｕｍＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＭＥＯ）和低轨道
（ＬｏｗＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＬＥＯ）飞行器定位领域已经十
分成熟，定轨精度可达厘米级［１－２］；在地球静止轨

道 （ＧｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＧＥＯ）和大椭圆地
球轨道 （ＨｉｇｈｌｙＥｌｌｉｐｔｉｃａｌＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＨＥＥＯ）等
高地球轨道（ＨｉｇｈＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＨＥＯ）上的应用也
正在探索之中。其难点［３］在于：可见卫星数目

 收稿日期：２０１５－０３－１１
基金项目：国家自然科学基金资助项目（４１３０４０２６）
作者简介：陈雷（１９８７—），男，福建福州人，博士研究生，Ｅｍａｉｌ：ｃｈｅｎｌｅｉ１０２５＠ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ；

欧钢（通信作者），男，教授，博士，博士生导师，Ｅｍａｉｌ：ｏｕｇａｎｇ＿ｎｎｃ＠１６３．ｃｏｍ



国 防 科 技 大 学 学 报 第３７卷

少，信号强度弱，大气层传播误差不同。当用户星

轨道高度高于３０００ｋｍ时，ＧＰＳ对于用户的可见
性明显变差［４］。但是，近年来一系列研究成

果［５－６］表明：高灵敏度ＧＮＳＳ接收机在ＧＥＯ，ＨＥＯ
上的应用是可行的。

随着深空探测技术研究的不断深入，需要将

目前ＧＮＳＳ对航天器定轨的研究拓展到深空领
域。当前探月飞行器测定轨任务所使用的是甚长

基线干涉测量（ＶｅｒｙＬｏｎｇＢａｓｅｌｉｎｅＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ，
ＶＬＢＩ）［７］手段，使用超大型天线和复杂昂贵的地
面无线电设备，必须保证在几十万千米的距离上

有可靠的无线电通信的能力［８］。而利用 ＧＰＳ对
探月飞行器定轨的研究主要集中于近地段。现有

文献没有涉及ＧＮＳＳ在月球轨道上的应用。
陈雷等针对探月飞行器ＧＮＳＳ多系统联合定

位的可行性进行研究。具体分析了系统联合方

式、载噪比（ＣａｒｒｉｅｒｐｏｗｅｒｔｏＮｏｉｓｅｄｅｎｓｉｔｙｒａｔｉｏ，
Ｃ／Ｎ０）、天线辐射方向图和几何精度因子
（ＧｅｏｍｅｔｒｉｃＤｉｌｕｔｉｏｎｏｆＰｒｅｃｉｓｉｏｎ，ＧＤＯＰ）值等制约
深空环境下定位解算的关键因素，对比论证ＧＮＳＳ
多系统联合的探月飞行器定位性能。

１　深空定位约束条件分析

１．１　几何约束条件

为深空飞行器提供导航服务是 ＧＮＳＳ未来的
发展方向之一。对于目前在建的 ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ系
统和ＧＬＯＮＡＳＳ的仿真，均以系统的“满星”状态
分析。仿真时段内月球轨道参数设为发布数据的

平均值。已知月球公转周期（恒星月）约为

２７３２１６６ｄ，考虑地球公转后的月相周期（朔望
月）为２９５３０４８８ｄ。研究的对象是月球轨道飞行
器，因此仿真使用恒星月为周期。仿真时间为

２００８－０７－０１Ｔ１２：００：００．０００至２００８－０７－２８Ｔ
１９：４３：１１．４２４。

如图１所示，位于深空位置处的飞行器远离
地球，高于ＧＮＳＳ轨道，因此探月飞行器在月球轨
道上只能采用下视天线接收来自地球另一侧的卫

星信号。只有探月飞行器运行至地球遮挡半锥角

之外、信号辐射半锥角之内的区域（图１中 ＡＢ，
ＣＤ弧段）时，方可接收该卫星发射的导航信号。
而处于ＢＣ弧段的飞行器受到地球的遮挡无法收
到信号［９］，位于其他弧段的飞行器由于辐射角度

限制同样无法接收来自该卫星的导航信号。由图

１可知，ＧＰＳ信号被地球遮挡住的波束范围是
±１３８４°。根据星上天线方向图可得导航卫星天

图１　探月飞行器与ＧＮＳＳ相对位置示意
Ｆｉｇ．１　ＲｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒｅｒａｎｄＧＮＳＳ

线的波束辐射范围［１０］，如图２所示。图２是 ＧＰＳ
卫星Ｌ波段天线发射波束方向图的正半轴，负半
轴方向图与之关于ｙ轴对称。因此天线发射的主
瓣信号位于［－２１３°，２１３°］的区域，旁瓣信号
位于［－４７°，－２１３°］∪［２１３°，４７°］的区域。
其余导航系统的星上天线方向图暂未公开，仿真

以ＧＰＳ的方向图为准。因此，当仅接收 ＧＮＳＳ的
主瓣信号时，探月飞行器可接收的范围是

［－２１３°，－１３８４°］∪［１３８４°，２１３°］。

图２　ＧＰＳＬ波段天线发射方向与增益的关系
Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｌａｕｎｃｈａｎｄ
　　　ｇａｉｎｏｆＧＰＳＬｂａｎｄａｎｔｅｎｎａ

ＧＰＳ卫星俯仰角的法向是以地心为中心的径
向方向（此时以卫星为观测点，正对地球方向为

－９０°），因此根据换算关系 φ＝ θ－９０°可得对
应的可用信号仰角范围是

φ＝
［－７６．１６°，－６８．７０°］，主瓣
［－６８．７０°，－４３．００°］，{ 旁瓣

（１）

１．２　Ｃ／Ｎ０约束条件

现有文献对 ＧＰＳ空间覆盖性的分析仅从几
何角度考虑，并没有考虑到接收灵敏度的影响。

因此有必要对Ｃ／Ｎ０的影响进行分析。
已知飞行器上的接收机信号 Ｃ／Ｎ０与等效全

向辐射功率（ＰＥＩＲＰ）、自由空间损耗（Ｌｄ）、接收天
线增益（Ｇｒ）有关。接收机的接收功率为：

Ｐｒ＝ＰＥＩＲＰ－Ｌｄ＋Ｇｒ （２）

·０４·
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其中：Ｐｒ单位为 ｄＢＷ；ＰＥＩＲＰ为天线发送功率和天
线增益的乘积，单位为ｄＢＷ；Ｌｄ和传播距离有关，
距离越远损耗越大：

Ｌｄ＝２０ｌｇ
λ
４πＲ

（３）

１．２．１　主瓣信号的Ｃ／Ｎ０
以ＧＰＳ的Ｌ１频点为例，信号频率、功率分别

为：ｆＬ１ ＝ １５７５４２ＭＨｚ，ＰＥＩＲＰ ＝５６８ｄＢＷ ＝
２６８ｄＢｍ，光速取ｃ＝２９９７９２４５８ｍ／ｓ。以２００８－
０７－０１Ｔ１２：００：００为起始时刻，ＧＰＳ的２号星与
飞行器的距离 Ｒ＝３４５３１９６００８３１ｋｍ，由式（３）
得：Ｌｄ＝－２０７１６ｄＢ。对于通用地面 ＧＰＳ接收
机，全向天线增益 Ｇｒ一般为３０ｄＢ（星载接收机
和深空飞行器使用非全向天线，Ｇｒ可有针对性地
提高）。由式（２）可得，一般全向天线的接收机在
该点的信号接收功率 Ｐｒ为 －１４７３６ｄＢｍ。相对
空间噪声本底而言的Ｃ／Ｎ０为２６６４ｄＢＨｚ，是可以
捕获的。

１．２．２　旁瓣信号的Ｃ／Ｎ０
国外研究结果表明高轨接收机接收 ＧＰＳ旁

瓣信号是可行的［１１］。其中，ＰｉＶｏＴ接收机［１２］能够

在ＨＥＯ上捕获ＧＰＳ的主瓣和旁瓣信号。但是在
月球公转轨道上，信号极其微弱，旁瓣信号的接收

必须考虑发射天线旁瓣辐射的功率损耗。以ＧＰＳ
为例，旁瓣信号要比主瓣信号低１５ｄＢ，信号接收
Ｃ／Ｎ０降为１１６４ｄＢＨｚ。近年来的相关文献表明：
一般的弱信号接收机可有效处理 Ｃ／Ｎ０低至
２１ｄＢＨｚ的信号［１３］，而采用扩展卡尔曼滤波器的

弱信号接收机能够捕获并持续跟踪１５ｄＢＨｚ的信
号［１４］，并将应用于高轨 ＧＰＳ接收机。另一方面，
通过提高卫星信号发射功率，飞行器采用更高增

益的定向接收天线，或是在发射卫星背向安装服

务于深空定位的专用发射天线，都将提高探月飞

行器ＧＮＳＳ信号接收的Ｃ／Ｎ０。

２　信号主瓣、旁瓣的可见性分析

探月飞行器从发射到绕月飞行需经历地球调

相轨道、地月转移轨道、月球捕获轨道三个阶段。

而对于ＧＮＳＳ定位来说，最重要的是远离地球的
月球捕获轨道阶段。由于地月距离约为地球半径

的６０倍，故将月球作为点单元进行分析。因此，
以月球质心为月球公转轨道飞行器的参考点进行

几何可见性分析。

２．１　主瓣信号接收

２．１．１　单系统可见性
首先对 ＧＰＳ，ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ和 ＧＬＯＮＡＳＳ的单

系统可见性分别进行仿真分析。由于定位解算至

少需要４颗卫星信号同时接收，以 ＧＰＳ为例，通
过计算可得可视卫星数量不少于４的时段仅占仿
真周期的００８９６％。因此，仅有极少时段能够实
现定位解算，使用ＧＰＳ单系统完成探月飞行器轨
道定位是不可行的。同时通过计算可得，仿真过

程中所有ＧＰＳ卫星到飞行器的信号Ｃ／Ｎ０均高于
２７ｄＢＨｚ，与前文理论推导结论相符。
２．１．２　多系统可见性

双系统联合时，系统间钟差不同，需要至少５
个方程进行求解。同理，三系统联合需要６个方
程求解，四系统联合需要７个方程求解。

以四系统为例，仿真结果如图３所示。仿真
时间以１ｍｉｎ间隔步进，原始数据的计算结果参见
表１、表２，而为了更加直观体现多系统联合定位
时各系统所做的贡献，图３～５在绘图时将可见星
数按日做平均。

图３　四系统联合的卫星可见时段示意图
Ｆｉｇ．３　Ｖｉｓｉｂｌｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｑｕａｎｔｉｔｙｏｆ４ｓｙｓｔｅｍｓ

在仿真时段中，多数时段不满足四系统７星
（或三系统６星、双系统５星、单系统４星）的定位
条件。因此，仅考虑主瓣信号接收时多系统联合

无法满足定位需求，其余联合方式的对比结论参

见表１、表２中“主瓣接收可见时段百分比”一栏。

表１　双系统联合的可见时段百分比
Ｔａｂ．１　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆａｖａｉｌａｂｌｅｔｉｍｅｏｆｄｕａｌｓｙｓｔｅｍｓ％

系统联合方式
主瓣接收

可见时段

旁瓣接收可见时段

（损耗补偿后）

ＧＰＳ＆ＢＤＳ ０．０５ ９９．９６１

ＧＰＳ＆Ｇａｌｉｌｅｏ ０．０３６ ９９．９５４

ＧＰＳ＆ＧＬＯＮＡＳＳ ０．０３８ ９９．１８９

ＢＤＳ＆Ｇａｌｉｌｅｏ ０．１３０ ９９．９４９

ＢＤＳ＆ＧＬＯＮＡＳＳ ０．０１８ ９８．６１４

Ｇａｌｉｌｅｏ＆ＧＬＯＮＡＳＳ ０ ９９．９９２

·１４·
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表２　多系统联合的可见时段百分比
Ｔａｂ．２　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆａｖａｉｌａｂｌｅｔｉｍｅｏｆｍｕｌｔｉｓｙｓｔｅｍｓ％

系统联合

方式

主瓣接收

可见时段

旁瓣接收可见时段

损耗补偿前 损耗补偿后

ＧＰＳ，ＢＤＳ＆
Ｇａｌｉｌｅｏ

０．６２５ ０．７１４ １００

ＧＰＳ，ＢＤＳ＆
ＧＬＯＮＡＳＳ

０．４４５ ０．４６２ １００

ＧＰＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ＆
ＧＬＯＮＡＳＳ

０．１１ ０．１４４ １００

ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ＆
ＧＬＯＮＡＳＳ

０．２０３ ０．２０３ １００

ＧＰＳ，ＢＤＳ，
Ｇａｌｉｌｅｏ＆
ＧＬＯＮＡＳＳ

０．６８６ １．２５３ １００

２．２　旁瓣信号接收

２．２．１　旁瓣损耗补偿前
当无法通过提高接收天线增益或者发射信号

功率来补偿链路损耗时，考虑旁瓣信号的 １５ｄＢ
损耗，以最低载噪比门限（１５ｄＢＨｚ）对主瓣、旁瓣
信号接收进行仿真。仿真结果如图４所示，四系
统联合对月球轨道飞行器的可见性不能满足定位

的基本条件。三系统联合也无法满足需求。具体

数据参见表２中“旁瓣接收可见时段 －损耗补偿
前”一栏。

图４　旁瓣有损时四系统联合卫星可见性
Ｆｉｇ．４　Ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆ４ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｓｉｄｅｌｏｂｅｌｏｓｓ

２．２．２　旁瓣损耗补偿后
在不考虑实现代价的情况下，通过上文所述

方法提高信号接收Ｃ／Ｎ０，使其达到接收门限。如
图５所示，旁瓣损耗补偿后 ＧＮＳＳ的四系统联合
可满足探月飞行器月球公转轨道全时段定位

需求。

旁瓣损耗补偿后的三系统联合定位中，ＧＰＳ，
ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ和ＧＬＯＮＡＳＳ的任意三者联合均满足

图５　旁瓣损耗补偿时四系统联合卫星可见性
Ｆｉｇ．５　Ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆ４ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｓｉｄｅｌｏｂｅｌｏｓｓｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

上述目标场景下的定位条件，具体参见表２第４
列“旁瓣接收可见时段 －损耗补偿后”的统计
数据。

对于双系统联合方式。仿真结果参见表 １
“旁瓣接收可见时段（损耗补偿后）”一栏。由表

１可知，大部分时段可以满足定位条件（双系统５
颗星或单系统４颗星），但还有少部分时段无法
定位。

３　多系统联合ＤＯＰ值对比

由于旁瓣信号接收后，三系统或四系统联合

定位的可见卫星数均满足定位需求。星座的布局

将直接影响其精度因子（ＤｉｌｕｔｉｏｎｏｆＰｒｅｃｉｓｉｏｎ，
ＤＯＰ），多系统联合定位相对于单系统具有更完
整的星座构型。对于三系统联合定位而言，选择

ＤＯＰ值较小的联合方式既能降低设计复杂度（相
对四系统而言），又能改善定位精度。

３．１　ＤＯＰ值理论计算

以ＧＤＯＰ为标准，分析系统联合对误差放大
量的影响。首先根据地心直角坐标系中的飞行器

站心坐标系下的单位矢量计算 Ｈ矩阵，如式（４）
所示，进而计算 ＧＤＯＰ值。其中，ａｉ＝［ａｅｉ，ａｎｉ，
ａｕｉ］（ｉ＝１，２，…，Ｎ）是飞行器指向卫星 ｉ的单位
矢量（正ｘ轴指东，ｙ轴指北，ｚ轴指天）。

Ｈ＝

ａｅ１ ａｎ１ ａｕ１ １

ａｅ２ ａｎ２ ａｕ２ １

   

ａｅＮ ａｎＮ ａｕＮ













１

（４）

文献［１５］详细推导了利用站心系下 ＧＤＯＰ
的计算过程，此处仅给出结论。

ＧＤＯＰ＝
σ２ｅｕ＋σ

２
ｎｕ＋σ

２
ｕｕ＋σ

２
ｃｔ槡 ｂ

σＵＥＲＥ
＝ Ｄ１１＋Ｄ２２＋Ｄ３３＋Ｄ槡 ４４

（５）

·２４·
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其中，Ｄｉｊ为式（６）中矩阵（Ｈ
ＴＨ）－１对角线上的

元素。

（ＨＴＨ）－１＝

Ｄ１１ Ｄ１２ Ｄ１３ Ｄ１４
Ｄ２１ Ｄ２２ Ｄ２３ Ｄ２４
Ｄ３１ Ｄ３２ Ｄ３３ Ｄ３４
Ｄ４１ Ｄ４２ Ｄ４３ Ｄ













４４

（６）

文献［１６］详细介绍了利用站心系下的仰角、
方位角计算上述（ＨＴＨ）－１矩阵中 Ｄｉｊ的原理与推
导过程，此处不再赘述。

３．２　ＤＯＰ值仿真分析

多系统联合的精度因子仿真结果如图 ６所
示。其中，仿真历经时间的步进间隔为 ６０ｓ。由
图６可知，单系统、双系统联合的ＧＤＯＰ值不满足
精度要求。四系统联合相比三系统联合ＧＤＯＰ值
下降１６９３％。

（ａ）ＧＰＳ单系统ＧＤＯＰ值
（ａ）ＧＤＯＰｖａｌｕｅｏｆｓｉｎｇｌｅｓｙｓｔｅｍ：ＧＰＳ

（ｂ）ＧＰＳ，ＢＤＳ双系统ＧＤＯＰ值
（ｂ）ＧＤＯＰｖａｌｕｅｏｆｄｏｕｂｌｅｓｙｓｔｅｍｓ：ＧＰＳ＆ＢＤＳ

（ｃ）ＧＰＳ，ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ三系统ＧＤＯＰ值
（ｃ）ＧＤＯＰｖａｌｕｅｏｆ３ｓｙｓｔｅｍｓ：ＧＰＳ，ＢＤＳ＆Ｇａｌｉｌｅｏ

（ｄ）ＧＰＳ，ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ，ＧＬＯＮＡＳＳ四系统ＧＤＯＰ值
（ｄ）ＧＤＯＰｖａｌｕｅｏｆ４ｓｙｓｔｅｍｓ：ＧＰＳ，ＢＤＳ，

Ｇａｌｉｌｅｏ＆ＧＬＡＮＯＳＳ

图６　各系统联合时的ＧＤＯＰ值
Ｆｉｇ．６　ＧＤＯＰｖａｌｕｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｙｓｔｅｍｕｎｉｔｅｄ

其余各类精度因子时变曲线如图７所示，仿
真时长 ２４ｈ，步 进 间 隔 ３０ｍｉｎ。其 中，ＰＤＯＰ
（ＰｏｓｉｔｉｏｎＤｉｌｕｔｉｏｎｏｆＰｒｅｃｉｓｉｏｎ）表示位置精度因
子、ＨＤＯＰ（ＨｏｒｉｚｏｎｔａｌＤｉｌｕｔｉｏｎｏｆＰｒｅｃｉｓｉｏｎ）表示水
平精度因子、ＶＤＯＰ（ＶｅｒｔｉｃａｌＤｉｌｕｔｉｏｎｏｆＰｒｅｃｉｓｉｏｎ）
表示垂直精度因子、ＴＤＯＰ（ＴｉｍｅＤｉｌｕｔｉｏｎｏｆ
Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ）表示时间精度因子。

图７　四系统联合时的各类精度因子变化值
Ｆｉｇ．７　ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｋｉｎｄｓｏｆＤＯＰｖａｌｕｅｆｏｒ４ｓｙｓｔｅｍｓｕｎｉｔｅｄ

表３　三系统联合ＧＤＯＰ均值方差对比
Ｔａｂ．３　Ｍｅａｎａｎｄｖａｒｉａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ＧＤＯＰｆｏｒ３ｓｙｓｔｅｍｓｕｎｉｔｅｄ

系统联合方式 均值 方差

ＧＰＳ，ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ ０．９９２８ ０．０２７１
ＧＰＳ，ＢＤＳ，ＧＬＯＮＡＳＳ １．０２８７ ０．６６２７
ＧＰＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ，ＧＬＯＮＡＳＳ １．０４７０ ０．０２９４
ＢＤＳ，Ｇａｌｉｌｅｏ，ＧＬＯＮＡＳＳ １．０７８１ ０．０３２１

由２１节可见性分析可知，旁瓣损耗补偿后
三系统联合的可见卫星数满足定位条件。在考虑

系统资源和接收机设计复杂度的情况下，三系统

联合比四系统联合拥有更好的应用前景。因此对

比三系统联合的４种情况，ＧＤＯＰ均值和方差的
计算见表 ３。仿真计算结果表明，ＧＰＳ，ＢＤＳ和
Ｇａｌｉｌｅｏ联合方式拥有更优的 ＧＤＯＰ值。因此，应

·３４·
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用于探月飞行器的三系统联合定位接收机设计可

以优先考虑ＧＰＳ，ＢＤＳ和 Ｇａｌｉｌｅｏ联合的情况。从
硬件兼容性角度考虑该联合方式也更具优势。

４　结论

理论分析和仿真结果表明，当仅接收 ＧＮＳＳ
天线辐射方向图的主瓣信号时，无论哪种联合方

式都无法满足月球公转轨道飞行器的定位条件。

考虑接收旁瓣信号后，由于旁瓣信号损耗１５ｄＢ，
在同等接收Ｃ／Ｎ０下依旧不能满足月球轨道飞行
器全时段 ＧＮＳＳ联合定位的需求。因此，必须通
过增加天线增益、提高发射功率、增加卫星背向天

线等方式弥补旁瓣损耗。当接收机 Ｃ／Ｎ０达到捕
获门限后，利用ＧＮＳＳ中任意三个系统的联合，即
可实现月球公转轨道飞行器全时段定位解算。通

过ＤＯＰ的仿真和计算可知，四系统联合的 ＧＤＯＰ
最优，三系统联合时，ＧＰＳ，ＢＤＳ和 Ｇａｌｉｌｅｏ系统联
合的ＧＤＯＰ波动最平缓，硬件实现也更简单。研
究结果为ＧＮＳＳ多系统联合的探月飞行器定位技
术研究以及星载多系统集成接收机设计提供理论
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