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摘    要： 为了降低地面测控系统的负担、提高深空探测器的导航效率，提出了基于星联网的航天器自主导航概念，对

星联网的应用体系进行了设计。借助脉冲星、星间链路等手段实现星联网系统中基准航天器完全自主的高精度导航，用户

航天器通过与基准航天器或其他用户航天器的交互通信与测量就可以实现自身状态估计。以地月转移任务为例，设计了星

联网系统在地月空间的具体应用方案，分析了地月空间基准航天器的配置与自主导航方法，阐述了用户航天器的单层与多

层导航策略。对基于脉冲星与星间链路观测的基准航天器自主导航进行了仿真，验证了观测基准航天器或者其他用户航天

器时，地月转移段航天器自主导航的可行性。结果表明：基准航天器可以达到20 m的定位精度，用户航天器可以达到优于

30 m的定位精度。基于星联网的航天器自主导航是可行的，发展星联网可以为我国构建天基自主基准导航系统提供有力支

持。
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0    引　言

导航定位是深空探测任务中的关键技术之一。当

前，航天器的导航信息大多通过地面测控系统提供[1]。

然而，较大的通信延迟使深空航天器无法实时获得导

航信息[2]；在轨航天器的日益增多也极大增加了地面测

控系统的负担。为了降低运营成本，提高航天器的自

主性与生存能力，设计深空自主导航系统十分必要。

空间技术水平的提高使在轨运行的深空探测器越

来越多，它们之间形成了一个庞大的行星际通信网

络。本文提出了星联网的概念，建立了一种基于星联

网来实现深空探测器自主导航的方法；同时对星联网

的导航应用体系进行了方案设计。针对地月空间，详

细说明了星联网中航天器的应用与导航策略，并对星

联网支持下的月球探测任务进行了仿真与验证。

1    星联网概念的提出

针对基于地面测控站进行导航时存在的通信时延

长、导航反应慢、运营成本高等问题，发展深空自主

导航是航天技术发展的必然趋势。目前，国内外学者

在星间链路、天文导航、X射线脉冲星导航等方面进

行了大量研究，为实现深空航天器的自主导航提供了

可行的思路。

2011年，NASA提出了发展下一代空间互联网络

体系结构（Inter Planetary Network，IPN），用于进行

深空探测的通信数据传输[3-4]。2015年，NASA提出多

航天器定位系统（Multi-Autonomous Posit ioning
System，MAPS） [ 5 - 6 ]，在已有火星勘察轨道飞行器

（Mars Reconnaissance Orbiter）与“奥德赛”火星探测

器（Mars Odyssey spacecraft）的基础上，结合地基测

控系统，初步形成火星导航网络，这个网络将与未来

的商用火星通信轨道飞行器结合，预期通过不断增长

的通信带宽以及转播信息，实现多航天器之间的交互

通信与导航信息更新。NASA提出的多航天器定位系

统为实现深空航天器自主导航提供了一个初始框架，

但是多航天器定位系统仍然依赖于地面深空网（Deep
Space Network，DSN）的支持，不能实现完全自主的

导航。

在分析深空航天器自主导航方法与NASA相关方

案的基础上，本文提出了星联网的概念。所谓星联

网，就是由近地和深空航天器构成的自组织网络，借
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助于脉冲星、星光等手段提供完全自主的高精度导航

基准，通过航天器之间的交互通信与测量实现网络内

所有航天器的状态估计。随着在轨航天器的日益增

加，最终形成一个从近地到深空、完备的天基自主导

航系统。

2    星联网应用体系设计

星联网的核心是使网络中的航天器追踪到彼此，

在彼此通信的过程中接收导航信息，从而实现状态估

计。星联网中的航天器可以分为基准航天器和用户航

天器两部分。其中基准航天器通过观测脉冲星等实现

自主导航，为整个网络提供导航基准；用户航天器上

安置与星联网兼容的星间测距设备，通过与基准航天

器及其他用户航天器的相互通信实现对自身位置的确定。

与导航星座不同，星联网的网络构型和成员航天

器灵活可变，任何配置与网络兼容星间链路测量设备

的航天器均可加入网络。网络中的任一航天器均可为

其他航天器提供导航服务。

图 1给出了由6个航天器所构成网络及用户航天器

获得导航信息方式的示意图。航天器A、B、C为基准

航天器，它们为星联网系统提供导航基准。航天器

D、E、F为用户航天器，它们具有各自独立的探测任

务，同时在星联网中可以接收并播发相关的导航信

息。用户航天器可以根据其观测模式的不同再次进行

划分，例如，航天器D、E通过直接与基准航天器A、

B、C通信获得相应的导航信息，这类用户航天器可以

划分为第一层；F可以认为是第二层用户航天器，它不

与基准航天器进行通信，只通过与其他用户航天器之间的

星间通信获得相应的导航信息，实现自身位置的确定。

随着深空探测任务的增加，新的航天器不断加入

星联网，在执行自身探测任务的同时，也可以作为星

联网中的新增导航节点。因此，星联网是可升级的，

完全自主，适用性广。图 2给出了太阳系范围内星联

网体系概念图。随着太阳系内基准航天器与用户航天

器的增加，星联网可以不断升级与扩展，最终形成一

个高可靠、高效率、低成本的自主导航系统。

3    星联网应用方案设计

作为距离地球最近的天体，月球是人类深空探测

的起点，也是进行下一步深空探测的前哨站[7]。覆盖地

月空间的星联网系统，可以使月球探测器获得丰富的

导航信息源，并满足实时性与低成本的要求。下面将

给出地月空间星联网系统的具体设计方案。

3.1    基准航天器配置方案与导航策略

3.1.1    基准航天器空间配置

月球探测任务具有不同的需求，例如地月转移轨

道与月球环绕轨道的定轨测轨需求、月球探测车的通

信导航需求。基准航天器要对地月空间形成较全面的

覆盖，才能实现对不同月球探测任务的支持。

位于月球轨道的基准航天器可以为绕飞、进入、

下降与着陆段的航天器提供高精度的导航信息。位于

地球高轨与地月平动点轨道的基准航天器则可以为地

球出发段与地月转移轨道提供位置服务。图 3给出了

地月空间的基准航天器配置示意图。

 
图 1    简化的星联网示意图

Fig. 1    Illustration of the simplified spacecraft networking

 
图 2    星联网体系概念图

Fig. 2    Concept map of the spacecraft networking system

 
图 3    基准航天器配置方案

Fig. 3    Configuration scheme of the basis spacecraft
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3.1.2    基准航天器导航策略

对于星联网系统来说，基准航天器是整个自主导

航系统的基准，其自身的定位精度会直接影响用户航

天器的测量精度，因此，实现基准航天器的高精度自

主导航是保证星联网系统定位准确性的基础。

脉冲星的自转周期具有长期稳定性，可以作为宇

宙中天然的导航信标与时钟[8]。与卫星导航相比，脉

冲星导航不受空间限制与人为干扰；相比于天文导

航，脉冲星导航可以同时进行航天器的位置、姿态与

时间确定。综合比较各种导航方式，采用脉冲星为

星联网中的基准航天器提供导航，是一种有效可靠的

方式[9]。

X射线脉冲星导航的基本原理可以描述为：脉冲

星辐射的光子被深空探测器上安装的X射线探测器接

收，探测器接收并且记录光子到达探测器的时间，通

过时间相位模型，将脉冲到达航天器的时间与到达太

阳系质心SSB的时间进行比较，可以反映航天器相对

于SSB的距离。通过观测不同的脉冲星，就可以建立

起航天器在三维空间下的几何约束，从而解算出航天

器的位置[10]。

脉冲到达航天器时间与脉冲到达SSB时间的转换

方程为

tSSB−tSC=
n · rSC

c
+

1
2cD0

[
(n · rSC)2−r2

SC−(b · rSC)
+2 (n · b) (n · rSC)

]
+

2µs

c3 In
∣∣∣∣∣ n · rSC + rSC

n · b + b
+ 1
∣∣∣∣∣

(1)

其中：等号右边的第一项是一阶的多普勒延迟；第二

项是X射线平行到达太阳系引起的时间延迟；第三项

为夏皮罗延迟效应；tSC是脉冲信号到达航天器的时

间；n是脉冲星位置矢量；rSC是航天器相对于SSB的位

置矢量；c是光速；D0是脉冲星在基准传播时间T0时的

位置；b是SSB相对于太阳质心的位置矢量；μs为太阳

引力常数。

对于两颗基准航天器来说，可以采用基于脉冲星

差分观测的方法来进行基准航天器的定位。两颗基准

航天器接收同一脉冲信号，接收脉冲信号的时间差

（TDOA）反映了两颗航天器在脉冲星方向的投影距

离，利用两航天器的相对位置与脉冲星之间的位置关

系就可以构建观测量[11-12]。

图 4所示为基于差分观测的脉冲星导航原理，航

天器A、B是两颗基准航天器，它们搭载了脉冲星探测

器接收脉冲星辐射的X射线光子。

由式（1）可知，脉冲到达航天器的时间转换到

SSB的绝对测量模型可以分别表示为

tA
SSB= tA
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1
c
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（2）、（3）两式相减，可得脉冲星到达两航天

器相对观测模型的一阶简化表达式

n · ∆rAB = c · δtAB (4)

其中：δtAB为两颗航天器接收脉冲信号的时延。由式

（4）看出，在基于相对观测的脉冲星导航中，脉冲星

星表误差、航天器钟差等因素在差分过程中大大消除，

与基于脉冲星的绝对定位相比，导航精度大为提高[13]。

3.2    用户航天器导航策略

基准航天器实现自身的状态估计后，可以为用户

航天器提供导航服务。用户航天器只要搭载星间链路

测量设备，就可以直接与基准航天器相互通信，获得

相应的导航信息。

图 5为月球探测任务的导航方案示意图，A、B、C
为位于地球高轨的基准航天器，D、E为地月L2平动点

Halo轨道的基准航天器，F、G为其他用户航天器，

H为月球探测器。其中，F、G可以认为是地月系统星

联网的第二层航天器，它们通过与基准航天器通信实

现导航后，可以将自己的状态播发给其他的用户航天

器。

 
图 4    基于差分观测的脉冲星导航原理

Fig. 4    Principle of  X-ray pulsar navigation based on TOA difference
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在到达月球的过程中，月球探测器H可以根据所

处轨道的不同阶段，与不同的基准航天器进行通信。

例如，月球探测器在地球出发段时可以与地球高轨的

基准航天器A、B、C通信。在地月转移段时，可以根

据自身需求，选择相应的航天器通信，既可以与地球

高轨的基准航天器A、B、C通信，也可以与其他的高

轨用户航天器F、G通信，或者与位于地月L2平动点

Halo轨道的基准航天器D、E通信，通过星间链路观测

获得相应的导航信息，实现自身状态的估计。

根据基于星间链路观测的原理，以第n层的航天

器H观测第m层的航天器A为例，相应的观测方程可以

记为

gA,H (x) =
∣∣∣rm,A − rn,H

∣∣∣ + c
(
δtn,H − δtm,A

)
,m 6 n (5)

值得一提的是，用户航天器实现自身轨道位置确

定后，通过广播或者指向的方式向将自身的位置播发

给其他的航天器后，随着未来各种航天任务的增加，

星联网系统将不断复杂与完善[14]。后续的航天器可以

根据自身的需求进行链路规划，以距离最近、通信时

间最短或观测信息最多作为标准，选择与基准航天器

或者其他用户航天器通信，获得最优的观测量，实现

自身位置的确定。

4    仿真与分析

本节以地月空间的星联网系统为例，对基于脉冲

星与星间链路观测的基准航天器自主导航进行了仿

真，并在此基础上，对基于星间链路观测的用户航天

器自主导航进行仿真。

4.1    基准航天器仿真算例

基准航天器观测的3颗脉冲星为PSR B1937+21、
PSR B1821-24和PSR B0531+21，导航初始误差均为

（1 km，1 km，1 km）和（1 m/s，1 m/s，1 m/s），导

航步长为30 min。
位于地球高轨的3颗基准航天器A、B、C的轨道根

数如表 1所示；位于地月L2平动点轨道的基准航天器

在地月质心旋转坐标系下的初始状态为（1.177 5，0，
0.056 067 436 341 83，0，–0.171 810 725 634 8，0）。

对于基准航天器来说，地球高轨的基准航天器

A与L2平动点Halo轨道的基准航天器定位结果（3σ）
分别如图 6和图 7所示。

仿真表明，在脉冲星差分观测与星间链路观测

时，地球高轨与平动点轨道下的基准航天器可以达到

20 m的定位精度。

表 1    地球高轨基准航天器A、B、C的轨道根数

Table 1    Orbit elements of the HEO primary navigation
reference spacecraft ABC

轨道根数 基准航天器A 基准航天器B 基准航天器C
半长轴/km 37 600 37 600 37 600
偏心率 0.003 0.003 0.003

轨道倾角/（°） 51.707 51.707 51.707
升交点赤经/（°） 90 210 330
近地点角距/（°） 0 120 240
平近地点角/（°） 0 120 180

 
图 5    用户航天器导航方案

Fig. 5    The navigation scheme of customer spacecraft

 
图 6    地球高轨基准航天器A位置估计误差

Fig. 6    Position estimation error of the HEO basis spacecraft A

 
图 7    地月平动点基准航天器位置估计误差

Fig. 7    Position estimation error of the basis spacecraft in earth-moon L2
libration point
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4.2    用户航天器仿真算例

基准航天器在实现自主导航以后，用户航天器通

过与基准航天器进行通信，获得相应的星间链路观测

信息。位于地球高轨的两颗用户航天器F、G的轨道根

数如表 2所示，在此首先给出高轨用户航天器F观测高

轨基准航天器A、B、C时的定位结果（3σ），如图 8
所示。

用户航天器F通过直接与基准航天器A、B、C通信

实现状态确定后，可以作为地月系统的第一层用户航

天器，月球探测器H可以通过观测第一层用户航天器

F的导航信息进行相应的状态估计。

位于地月转移段的月球探测器在J2000.0地心惯性

坐标系下的轨道根数为

a = 180 439.826 734 619 km，e = 0.002 686 217 427，

i = –114 293 944.958 791°，Ω = –0.000 157 042 228°，

ω = –339.752 165 987 78°，f = 15.377 008 147 734°。

月球探测器H在地月转移段初期，观测基准航天

器A、B与用户航天器F获取相应的导航信息，在运行

一段时间后，观测地月L2平动点Halo轨道的基准航天

器D、E获取导航信息。H的导航初始误差均为（10 km，

10 km，10 km）和（10 m/s，10 m/s，10 m/s），导航

步长30 min，星间链路的测量误差根据传感器测量精

度给定 [ 1 5 ]，取1 m，在观测高轨航天器A、B、F时，

H的定位结果（3σ）如图 9所示；观测地月L2平动点

Halo轨道的基准航天器D、E时，H的定位结果如图 10
所示。

仿真表明，不论观测基准航天器，还是观测上一

层用户航天器，都可以使月球探测器在轨道转移阶段

达到优于30 m的定位精度，基于星联网的航天器自主

导航方案是可行的。

5    总结与展望

本文提出了星联网的概念，对星联网的应用体系

表 2    地球高轨用户航天器F、G的轨道根数

Table 2    Orbit elements of the HEO customer spacecrafts F and
G

轨道根数 用户航天器F 用户航天器G
半长轴/km 53 000 47 000
偏心率 0.236 4 0.002 3

轨道倾角/（°） 30 60
升交点赤经/（°） 0 30
近地点角距/（°） 60 0
平近地点角/（°） 0 0

 
图 8    第一层用户航天器F的位置估计误差

Fig. 8    Position estimation error of customer spacecraft F in the first layer

 
图 9    用户航天器观测地球高轨基准航天器A、B与用户航天器F时位置

估计误差

Fig. 9    Position estimation error of the customer spacecraft F when observing
basis spacecraft A, B and customer spacecraft F

 
图 10    用户航天器观测Halo轨道的基准航天器D、E时位置估计误差

Fig. 10    Position estimation error of the customer spacecraft G when
observing Halo orbit basis spacecraft D、E
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与方案进行了相应的研究。通过对星联网支持下月球

探测任务的仿真，验证了基于星联网系统实现航天器

自主导航的可行性。结果表明，星联网系统中的基准

航天器，可以摆脱对地面站的依赖，实现高精度自主

导航。星联网系统中的用户航天器，通过星间链路观

测基准航天器或其他用户航天器获得相应的导航信

息，可以实现自身的状态估计。

为了进一步完善星联网系统的理论体系，提高系

统的导航性能，在现有的基础上，可以从星联网的导

航误差传播规律、航天器导航策略优化、地面仿真验

证等方面进行深入研究。星联网体系的发展与完备，

可以为我国构建天基自主基准导航系统提供支持，为

增强我国深空航天器的生存能力提供有力支撑。
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Design of Deep Space Autonomous Navigation System Based on Spacecraft
Networking

ZHENG Wei，ZHANG Lu，WANG Yidi
（School of Aerospace Science and Engineering，National University of Defense Technology，Changsha 410073，China）

Abstract：In order to reduce the heavy burden on the ground-based network，as well as increasing navigation efficiency for

deep space explorers，a method of autonomous navigation based on Spacecraft Networking is proposed in this article. The network

comprises two types of spacecraft，namely，basis spacecraft and customer spacecraft. The basis spacecraft implement autonomous

navigation by observing X-ray pulsar，inter-ranging，etc. The basis spacecraft provides the standard basis for the whole network，

and a customer spacecraft determines its position by communicating with the basis spacecraft or with the other customer spacecraft.

The specific scheme of Spacecraft Networking is illustrated by an example of Earth to Moon transfer mission. The configuration

scheme and the navigation method of the basis spacecraft are analyzed in this paper，and the navigation method for single and multi-

tiered customer spacecraft is presented in this paper. Simulations demonstrate that by measuring X-ray pulsar and inter-ranging

links，the basis spacecraft can reach the accuracy of 20 m. When observing the basis spacecraft，the customer spacecraft in Earth to

Moon transfer orbit can reach the accuracy of better than 30 m. Autonomous navigation based on Spacecraft Networking is feasible

and can significantly benefit China’s Space-based navigation system.

Key words：spacecraft networking；autonomous navigation；pulsar；Earth to Moon transfer mission
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Autonomous Navigation of Three-Body Trajectory Based
on Asymmetric Gravity Field

WANG Yamin1,2
，LIU Yinxue3

，JIANG Jun1,2
，SUN Yukun1,2

，ZHANG Yonghe1,2

（1. Shanghai Engineering Center for Microsatellites，Shanghai 201210，China；

2. Key Laboratory of Microsatellite，Chinese Academy of Sciences，Shanghai 201210，China；

3. School of Aerospace Engineering，Beijing Institute of Technology，Beijing 100081，China）

Abstract：In this paper，the autonomous orbital determination method with the background of communication relay net for

the Moon is investigated. Two satellites，distributing on a lunar polar orbit and an Earth-Moon L2 Halo orbit，are proposed to cover

the  far  side  of  the  Moon and  the  lunar  polar  area.  Based  on  the  asymmetric  three-body gravity  field，the  absolute  orbital

determination can be done by the sole satellite-satellite ranging. The autonomous orbital determination will contribute significantly to

the autonomous management of deep space spacecraft. Numerical simulation indicates that the position error and velocity error can

be reduced to the order of 100 m and 1cm/s respectively. This orbital determination method can be expanded to the autonomous

navigation of multiple satellites movements around an irregular asteroid.

Key words：satellite-to-satellite tracking；autonomous navigation；Earth-Moon system；communication relay；deep space

exploration
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