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  摘 要:为验证GNSS旁瓣信号对中高轨航天器在轨飞行的导航支持能力,“嫦娥5号”飞行试验器搭载了

GPS导航接收机。由于目前使用的星载导航解平稳性不够,为此,根据月球探测器不同飞行段落轨道动力学特性,

建立了一种基于星载GPS数据的月球探测器实时导航算法。该算法充分考虑了月球探测器不同段落的动力学特

性,基于UKF滤波设计,并引入了自适应策略,以降低滤波参数选取的难度。在分析星载GPS数据特点基础上,

月地返回段实测数据的处理结果验证了算法的可行性和有效性。
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0 引 言

2014年10月24日,“嫦娥5号”(Chang’e-5
testvehicle,CE-5T)飞行试验器发射,历时9d的飞

行,验证了再入返回技术。飞行器上首次搭载了

GPS导航接收机,用于验证GNSS旁瓣信号对中高

轨航天器在轨飞行的导航能力。这是一次全新的尝

试,以往“嫦娥1号”和“嫦娥2号”任务,地月转移和

环月飞行阶段主要是利用地基 USB/UXB(unified
S/X-band) 与 VLBI (very long baseline
interferometry)测量数据,获取100m量级的轨道

通常需要近10h的测轨数据支持[1],而当面临频繁

的姿轨控时却难以满足。实际上,早在20世纪

90年代,就有人提出了将GNSS旁瓣信号用于中高

轨航天器导航的设想[2]。德国于1997年发射了

Equatorial-S卫星,高轨航天器GPS搭载试验首次

获得成功[3]。美国哥达德航天中心也尝试开发高轨

航天器的GPS接收机并进行了试验[4]。此外,美国

国家航天局还研发了适用于月球探测器的GPS接

收机,但未进行搭载试验[5]。然而,国内关于GNSS
在高轨及月球探测器的相关研究起步较晚,并且主

要集中于GPS信号覆盖特性和观测能力等方面的

研究,星载GNSS导航算法相对简单,存在一些数

据跳点,且平稳性较差,高精度的定轨结果还主要依

赖于事后长弧段的定轨分析[67]。
为了验证“嫦娥5号”搭载GNSS数据的实时导

航性能,本文在充分考虑月球探测器不同段落的动

力学 特 性 基 础 上,提 出 一 种 基 于 自 适 应 UKF
(unscentedkalmanfilter)滤波的月球探测器实时

导航算法,并利用“嫦娥5号”地月返回段数据进行

了计算分析。

1 基于星载 GPS的月球探测器导航
算法

1.1 导航模型

航天器导航解算是基于准确的导航模型,包括

测量模型与运动模型。对于星载GPS系统,测量数

据包括伪距测量和星载导航求解两类。记航天器真

实位置X=[x y z]T 伪距测量公式如下

ρ(tr)=[(x-xs)2+(y-ys)2+(z-zs)2]1/2-
cδts+cδtr+δρion+δρmul+δρrel+ερ (1)

其中:下标s、t、r、ion、mul、rel分别代表卫星钟差、
接收机钟差、电离层延迟、多路经效应、相对论效应;

Xs=[xs,ys,zs]T 为导航星位置。此外,星载接收机

具有滤波功能,因此下传的导航解非纯单点定位。
在滤波收敛不稳定的条件下,直接下传单点定位解,
否则下传滤波结果,本文中统称为导航解。记导航

解测量结果Yc=[xc,yc,zc,̇xc ̇yc ̇zc]T,导航解的

测量方程为

Yc=[XT,̇XT]T+v (2)

  实际上,原导航解作为测量输入时,不妨将其看

作是一个预处理过的测量数据,这样算法改进了导



航性能,并且有移植到星上处理的潜力。
航天器运动模型可统一描述为

X(tk+1)=X(tk)+∫
tk+1

tk
Ẋ(t)dt

Ẋ(tk+1)=̇X(tk)+∫
tk+1

tk
Ẍ(t)dt

Ẍ(t)=f X(t),̇X(t),λ(t[ ]

ì

î

í

ï
ï
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(3)

其中:λ(t)为加速度的模型参数(包括物理参数和新

引入的参数),由于加速度随着位置和速度变化,为
得到离散化的状态方程,式(3)的积分可以采用数值

积分方法计算。对于月球探测器,上述模型建立的

关键是通过其动力学特性分析,获得加速度计算公

式Ẍ(t)=f X(t),̇X(t),λ(t[ ])。
月球探测器飞行过程主要是处于日、地、月引力

系统内,此外还受太阳光压、地球大气等的影响。对

于实时导航系统,从计算效率和精度的折中考虑,摄
动力较小可以忽略,此时的飞行过程如图1所示,实
时导航时可以大致分为近地段(发射段、绕地段及再

入返回段)、地月转移段和环月段。通过摄动力量级

分析以及大量的仿真计算结果,确定了如表1所示

的轨道计算策略。导航系统中只解算航天器位置与

速度,力模型中的相关参数(如航天器面质比等)都

采用事前装订的模式,模型不符合部分则吸收到滤

波器参数中,由此就确立了航天器不同飞行阶段的

定轨模型。其中每种力模型的计算公式可以参考相

关文献,这里不再赘述。需要注意的是,这里的环月

段为了计算简便,采用月球质心为坐标原点。由于

各段落间并没有明显的界限,为保证导航结果的平

滑型,滤波器切换时需要一定的自适应策略,详见本

节第3部分。

图1 再入返回试验中的月球探测器轨道

Fig.1 Orbitoflunardetectorinthereentrytest

表1 月球探测器不同飞行段落导航时的轨道计算策略

Table1 Orbitcalculationschemeforlunardetectorindifferentflyingphase
飞行阶段 近地段 月地转移段 环月段

坐标系 地心天球参考系 地心天球参考系 月心天球参考系

力模型
地球质点引力

地球非球形引力(8×8)
日月质点引力、大气阻力与太阳光压(固定面质比)

地球质点引力
地球非球形引力(J2)

日月引力、太阳光压(固定面质比)

地球质点引力
日月质点引力

月球非球形引力(8×8)
太阳光压(固定面质比)

解算参数 CE-5T位置、速度 CE-5T位置、速度 CE-5T位置、速度

1.2 实时滤波算法

1.1节建立的导航模型是一个典型的非线性系

统状态估计问题,目前的实时算法普遍基于各种非

线性滤波方法实现,常用的如扩展 Kalman滤波

(extendedkalmanfilter,EKF)、无 迹 滤 波 (the
unscentedkalmanfilter,UKF)和粒子滤波(particle
filter,PF)等。鉴于计算实时性和跟踪精度的需

求,下面采用 UKF[8]推导导航系统的实时滤 波

算法。
设已获得k-1时刻目标轨道估值Xk-1|k-1及

其误差协方差矩阵PX,k-1,对其采样得到Sigma点

Xi
k-1及其权矩阵WM

i 与WC
i,i=1,2,…,L,L 为采样

点总数,采样方法可参考相关文献[8]。滤波过程

如下:

1)状态预测

췍Xk|k-1=∑
L

i=0
WM

i 췍Xi
k|k-1

췍PX,k=∑
L

i=0
WC

i(췍Xi
k|k-1-췍Xk|k-1)×

(췍Xi
k|k-1-췍Xk|k-1)T+Q

ì

î

í

ï
ï
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k

(4)

其中:췍Xk|k-1、췍PX,k为状态预测均值和协方差矩阵;Qk

为状态噪声。

2)测量预测

对于 测 量 方 程 (1),Xi
k-1 利 用 计 算 采 样 点

췍Yi
k|k-1后,测量更新方程如下
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췍Yk|k-1=∑
L

i=0
WM

i췍Yi
k|k-1

췍PY,k=∑
L

i=0
WC

i(췍Yi
k|k-1-췍Yk|k-1)×

(췍Yi
k|k-1-췍Yk|k-1)T+Rk

췍PXY,k=∑
L

i=0
WC

i(췍Xi
k|k-1-췍Xk|k-1)×(췍Yi

k|k-1-췍Yk|k-1)

ì
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(5)
其中:췍Yk|k-1和췍PY,k为测量预测均值和协方差矩阵;
췍PXY,k为状态与测量预测的互相关矩阵,Rk=Pε,k为

测量噪声。对于测量方程(2),由于测量方程为线性

方程,则可采用标准Kalman滤波形式,即
췍Yk|k-1=췍Xk|k-1

췍PY,k=췍PX,k+Rk

췍PXY,k=췍PX,

ì

î

í
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(6)

  3)状态滤波为

Kk=췍PXY,k·췍P-1
Y,k

X̂k|k=췍xk|k-1+Kk·(췍Yk-췍Yk|k-1)

PX,k=췍PX,k-Kk·췍PY,k·KT

ì

î

í

ï
ï

ïï
k

(7)

2 滤波器自适应

滤波算法的输出是模型预测状态和实际观测状

态的加权融合,由于所用运动模型并不能精确刻画

目标运动状态,而测量过程也不可避免地出现各种

测量误差,融合权值应该由测量精度和模型预测精

度共同确定。一般通过输入滤波器的状态噪声和测

量噪声方差来反映这种不确定性(精度),它们可先

验给定,但通常很难获得对所有运动和测量情况普

适的方差参数,因此这里引入噪声开窗统计策略。
此外,由于导航系统根据月球探测器设定了三个解

算段落,还需要给定不同解算段的自适应策略。

2.1 噪声自适应

设tk 时刻统计窗内含l个采样点,记状态误差

ΔXi=̂Xi|i-췍Xi|i-1(i=k-l,…,k)的协方差ΣΔX,k=
E(ΔXiΔXT

i);状态预测和估计误差协方差矩阵为

췍PX,k和PX,k;状态噪声协方差为Qk;状态误差预测函

数为f(·);根据Kalman滤波实现过程

췍PX,k=f(PX,k-1)+Qk-1

ΣΔX,k=Qk+f(PX,k-1)-PX,
{

k

(8)

引入衰减记忆因子αx(αx∈[0,1]),则

Qk=(1-αX)Qk-1+αX[ΣΔX,k+PX,k-
f(PX,k-1)]=Qk-1+αX(ΣΔX,k+Px,k-췍PX,k)(9)

  类似的,记tk 时刻测量预测误差协方差矩阵
췍PY,k,测量噪声矩阵Rk,窗口内测量误差Δyi=yi-
췍yi 的协方差ΣΔY,可得测量噪声协方差的自适应

估计

Rk=Rk-1+αY Σ1ΔY,k-RY,( )k (10)
其中:αY 为衰减因子;Σ1ΔY,k的计算与式(8)类似。

2.2 运动模型自适应

表1给出了航天器不同飞行段落所用的运动模

型,但实际工程中各段落间并没有明显的时间分割

点。为了保证导航结果的平滑,在各段落交界范围

内,我们设置一定的模型自适应区间。该区间内,滤
波器采用交互多模的方式,备选模型有两类,即该区

间两端飞行段落所对应的运动模型。模型交互方法

可参考相关文献[9],这里不再赘述。稍有不同的是,
为了实现飞行段落过渡,在每步滤波过程中,会将区

间右侧模型的转移概率适当放大。设tk 时刻转移

概率矩阵为Pk=[p11,p12;p21,p22],0<α<1,则
P̂k+1=[α,2-α]·Pk+1 (11)

3 “嫦娥5号”计算实例

“嫦娥5号”试验期间,星载GPS接收机共开机

2次,分别是地月转移段的初期与月地返回段的末

期,2次试验均成功获取了导航解(地固坐标系位置

速度)以及伪距测量数据。本文采用的算法———自

适应UKF算法对测量数据有一定的普适性。伪距

和相位的数据预处理工作更加复杂,故没有作为算

例给出。因此,这里主要利用GPS导航解数据进行

计算分析,数据采样率1Hz。本次任务环月段未安

排GPS测量,故实际数据的处理工作还需在以后的

研究中验证。以事后精密轨道确定结果为基准,初
始状 态 噪 声 方 差 影 响 不 大,这 里 选 择 对 角 线 为

10-8的单位矩阵,滤波噪声自适应参数的选取与实

际问题有关,在月球探测器的仿真和实际处理中,通
常选取(0.01,0.1],具体取值影响并不显著,这里选

择为0.05。
两个段落的导航解误差如图2和图3所示,两

段误差曲线均存在一些跳点和发散的现象。特别在

离地球较远的段落,可视导航卫星数量少、信号弱,
滤波器存在异常。即使滤波收敛后,其速度误差曲

线仍然有很大的抖动,导航解平稳性有待加强。这

是由于星载导航滤波结果是由滤波和单点定位组合

而成,在滤波收敛不稳定的条件下,直接下传单点定

位解,否则下传滤波结果。而滤波器所用运动模型
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相对简单,且自适应调节能力较差,需要一定的测量

数据使得滤波趋于稳定,因此观测几何不好或动力

学模型不准确时,可能会导致滤波收敛异常。

图2 地月转移段星载GPS导航解误差

Fig.2 Navigationerrorofthesatellite-borne GPSforlunar
transferorbit 

 

应用本文提出的自适应滤波算法,对GPS数据

进行导航解算,结果表明,算法可以在20个采样点

左右实现收敛,收敛后数据中断跳点现象可以被剔

除,数据缺失的段落则能通过滤波器预测机制实现

了平稳过渡。其中,月地返回段滤波结果如图4所

示,可见本文方法能够自适应导航数据质量的变化,
且误差曲线抖动较原始星载导航结果明显减小,表
明导航结果的平稳性得到明显改善。由图4也发

现,自适应方法引入之前,滤波结果因模型约束力较

强,存在解算滞后现象,表现为误差峰值的后延,特
别是左图的位置滤波结果尤其明显。此外,滤波器

收敛后,估计结果与事后高精度轨道相差在百米以

内,可以认为这里的导航算法达到了百米左右的估

计精度。

4 结束语

本文设计了一种自适应 UKF滤波算法,可用

于月球探测器实时导航算法。基于“嫦娥5号”搭载

了GPS接收机的测量数据,获得了比现有导航解更

图3 月地返回段星载GPS导航解误差

Fig.3 Navigationerrorofthesatellite-borneGPSforcircumlunar
returnorbit

 

图4 不同算法在月地返回段的导航误差

Fig.4 Navigationerrorsofdifferentalgorithmsforcircumlunar
returnorbit
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加平稳的轨道实时估计结果,且精度也有一定的改

善。受试验数据来源限制,本文的算法验证主要基

于月球探测器地月转移段。后续将在仿真计算的基

础上,寻找合适数据源,对其它飞行阶段以及各阶段

的切换段落进行验证,为建立适应航天器全寿命的

自适应的导航滤波器提供技术参考。
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NavigationAlgorithmforLunarProbeBasedonSatellite-BorneGPSData
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2.BeijingAerospaceControlCenter,Beijing100094,China)

Abstract:Tovalidatethenavigationabilityforhighorbitspacecraftbyside-lobeechoofGNSS,GPSreceiver
wasfittedtotheChang’e-5testvehicle.However,thesystemhasnotobtainedananticipantstationaryposition
results.Therefore,areal-timenavigationalgorithmforlunarprobebysatellite-borneGPSissuggested.The
algorithmisdevelopedbyseveralUKFfilterdesignaccordingtodifferentdynamiccharactersofthereentrytest
orbit.Adaptivetechniqueisalsointroducedforfilterswitchingandparameterselection.Aftertheanalysisof
satellite-borneGPS,actualdatafromthecircumlunarreturnofChang’e-5testvehicleisutilizedforvalidatingthe
feasibilityandeffectivenessofthealgorithm.
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