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摘    要： 以月球背面的中继通信为背景，提出了基于三体系统引力场不对称特性的星–星测距自主定轨方案。该方案

以环月极轨卫星和地–月L2点Halo轨道卫星组成中继通信网，以实现对月球两极和背面的覆盖。通过采集极轨卫星与Halo轨
道卫星的测距信息，结合卡尔曼滤波在日–地–月动力学模型下获得两颗卫星的绝对轨道。数值仿真结果表明：本文方法能

将导航的位置精度和速度精度分别提高到百米和厘米/秒量级。该自主导航方法还可以扩展到不规则引力场小天体附近星群

运动的自主导航。
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0    引　言

三体系统共线平动点由于其特殊的空间位置和低

能量动力学特性，在天文观测、中继通信、低成本深

空探测等领域有着广泛的应用。人类最早利用平动点

始于20世纪70年代，Farquhar提出了将地–月L2点
Halo轨道作为月球背面着陆器的中继通信卫星轨道的

概念，并受到广泛关注[1-3]。自“Apollo 18号”的月球

背面着陆探测任务中止以来，世界各航天大国提出了

月球背面着陆的科学探测计划[4]，中国计划于2018年发

射“嫦娥4号”探测器在月球背面艾肯盆地着陆并开展

科学研究。月球背面的着陆探测不可避免地带来永久

通信中断问题，因此，着陆器需要配备一颗中继通信

卫星，以解决着陆探测器与地球的实时通信问题，而

地–月L2点Halo轨道将是理想的中继通信卫星轨道[5]。

然而，地–月系统L2点的动力学不稳定特性要求

L2点Halo轨道具有较高的定轨精度、控制精度，并执

行频繁的轨道保持控制[6-7]，这对地面测控网将造成较

大的压力。因此，三体系统平动点轨道的自主导航研

究变得意义重大，不仅可以减轻地面站测定轨负担，

还可以实现星上自主轨道维持及相应的任务自主规

划，为实现星上的自主管理奠定基础。

为解决深空轨道的自主定轨确定问题，学者们提

出了众多的天文导航方法，包括光学导航[8-11]、脉冲星

导航等[12-13]。随着深空探测器小型化、分布式需求的提

出，Psiaki等提出了采用星–星跟踪测距、测角定轨算

法[14]，通过光学相机测量星间相对方位角以及相对距

离信息，解算探测器的绝对位置。在缺乏星间相对方

位角度信息的条件下，若仅依赖星间测距信息，只能

解算轨道的形状与尺寸，而无法获得绝对指向，不具

备解算探测器绝对轨道的能力。近年来，Hill等研究发

现，对于三体系统、不规则小天体中的轨道运动而言，

由于引力场的不对称性，探测器轨道的形状、尺寸对

应唯一的轨道初值，星–星测距信息结合扩展卡尔曼滤

波即可实现卫星绝对轨道的自主确定，同时，高精度

自主定轨还可以提高目标天体的重力场模型精度[15-18]。

高有涛等利用地–月三体系统平动点轨道与地球轨道卫

星的测距信息设计了自主轨道确定算法，为地球轨道

卫星的测距定轨提供了有益的思路[19]。

本文以月球背面和地球通信的中继通信卫星轨道

自主导航为背景，开展了中继通信卫星轨道设计与基

于三体系统引力场不对称特性的星间测距自主定轨算

法研究。首先，利用地–月共线平动点轨道的低能量特

性，通过近月点机动连接地–月转移轨道和Halo轨道稳
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定流形，实现地–月L2点Halo轨道之间的低能量转移。

然后，通过状态转移矩阵建立日–地–月引力场下的卫

星运动方程和观测方程，结合扩展卡尔曼滤波完成两

颗中继卫星的自主导航。最后，以1 000 km高月球极

轨和Az=8 000 km北族Halo轨道为例，通过仿真计算

给出了轨道方案和自主导航结果，实现高精度自主

导航。

1    地–月系统中继通信卫星轨道设计

本文兼顾到中继通信网对月球南北极区和月球背

面的覆盖，以月球1 000 km高度极轨卫星sat1和L2点
Az=8 000 km Halo轨道卫星sat1为例组建通信网，轨道

构型如图 1所示。鉴于环月轨道设计方法及工程实施

已较为成熟，这里不再赘述，本节将重点对地–月L2点
Halo轨道及其转移轨道的设计方法进行阐述。

1.1    仿真条件

在本文数值计算过程中，Halo轨道初值计算采用

圆型限制性三体动力学模型，然后通过二级微分修正

方法在日–地–月真实星历模型中获得精确数值解。数

值积分工具为Runge-kutta78，积分过程所需的地球、

月球、太阳位置与速度来源于DE405，引力采用质点

引力模型，引力常数在本文中的取值分别为3.986×
105 km3/s2、4.902 8×10 3 km3/s2、1.327 12×1011 km3/s2。

本文的仿真计算不考虑太阳光压和行星非球形摄动。

1.2    地–月Halo轨道及其不变流形

Richardson三阶近似解析解提供了较为精确的Halo
轨道解析解[20]，在圆型限制性三体模型中通过修正获

得精确的初值。然而，在日–地–月系统中，圆型限制

性三体系统所得到的Halo轨道初值将迅速发散，不能

长时间绕飞在平动点附近。目前，针对真实星历模型

中的Halo轨道设计问题，有两级微分修正和并行打靶

算法[21-22]，将长周期的轨道分段联合修正。本文采用两

级微分修正方法，Az=8 000 km北族HALo轨道的理想

轨道与星历轨道如图 2所示。

地–月L2点Halo轨道存在稳定、不稳定流形，运行

于稳定流形的探测器可以随时间漂移进入目标Halo轨
道，而运行于Halo轨道的探测器可以利用不稳定流形

无须燃料消耗渐近远离，到达月球附近或远离地–月空

间。Az=15 000 km、1 000 km及3 200 km的地–月L2点
Halo轨道及其稳定流形如图 3所示，稳定流形可以到

达月球表面。利用这一零消耗转移特性，本文设计中

继卫星从近月点进入Halo轨道的稳定流形，实现无燃

料消耗的Halo轨道入轨。

1.3    地–月转移与稳定流形入轨

根据Oberth效应，同等速度增量条件下，近月点

制动高度与轨道能量的改变量成反比，因此本文的

地–月转移轨道的近月点高度设计为100 km，通过近月

点制动，探测器进入近月点高度100 km的Halo轨道稳

定流形。对Az=8 000 km北族Halo轨道及其稳定流形计

算，并对100 km近月点高度对应的稳定流形进行搜

索，得到稳定流形的近月点时刻tp与状态Xp。本文采取

对稳定流形近月点状态Xp施加脉冲机动ΔV1并逆向递

推至近地点的方式，将近地点高度修正到200 km。对

于该Halo轨道，近月点脉冲约为250 m/s，地月转移时

 
图 1    月球背面自主导航系统示意图：月球极轨与L2点Halo轨道组网

Fig. 1    Illustration of auto-navigation on the far-side of Moon

 
图 2    圆型限制性三体系统Halo轨道及修正后的星历模型下Halo轨道

Fig. 2    Halo orbit in circular restricted three-body system and Sun-Earth-
Moon ephemeris model

 
图 3    地–月L2点Halo轨道及其稳定流形

Fig. 3    Stable manifolds associated with the Earth-Moon L2 point
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间约120 h，稳定流形转移约11 d进入目标Halo轨道。

地月转移与稳定流形入轨轨迹如图 4所示。

1.4    Halo轨道保持控制

地–月L2点附近的运动不稳定性以及Halo轨道设计

初值的偏差会导致探测器轨迹发散而偏离标称轨道，

因此，本文设计每1/2轨道周期执行一次轨道保持控

制。采用轨迹延续控制方法[7]，考虑定轨位置误差1 km，

速度误差0.01 m/s，控制误差5%，控制间隔7.35 d，采

用Monte-Carlo仿真50次轨控过程，轨控后的轨迹如

图 5所示，年平均控制量约为18 m/s。

除了近月点制动、Halo轨道保持控制之外，探测

器的燃料预算还应考虑地月转移段针对火箭入轨偏差

的轨道修正，本文对该修正量设计272 m/s的速度增

量，则寿命3年的中继星任务总的速度增量为576 m/s。

若卫星干重300 kg，采用单组元轨控推进器系统，发

动机推力300 N，比冲200 s，若燃料携带200 kg，卫星

总重500 kg，则燃料消耗约127 kg。

2    地–月三体系统轨道自主导航

研究表明，地–月/日–地三体系统引力场的不对称

性可以用来实现卫星的星–星测距自主定轨[15-18]，而三

体系统平动点附近的轨道远离主天体，且受两大主天

体引力共同作用，可以实现自主定轨算法的快速收

敛。该自主定轨的核心思想是基于sat1-sat2测距值与两

颗卫星的距离估计值偏差来估计两星的状态偏差，从

而对两星的状态量进行修正。本节对卫星自主定轨的

运动方程与观测方程进行设计，并开展自主定轨的仿

真计算。

2.1    运动方程与观测方程

中继通信卫星的状态——位置矢量与速度矢量记

为

X=
[
x1 y1 z1 ẋ1 ẏ1 ż1 x2 y2 z2 ẋ2 ẏ2 ż2

]
T (1)

其中：下标1、2分别表示sat1和sat2。卫星的运动方程

为

Ẋ = F(X, t) (2)

该方程的动力学模型考虑日、地、月质点引力场。卫

星状态偏差∆X和观测值∆Y的残差为

∆X(t) = X(t) − X∗(t)
∆Y(t) = Y(t) − Y∗(t) (3)

H̃k

其中：X*（t）是卫星状态的估计值；Y*（t）是采用状

态估计值X*（t）计算的观测量估计值。观测量与状态

量之间用函数 关联

H̃k =

[
∂G
∂X

]∗
k

(4)

其中：G是通过卫星状态计算观测量的函数

G(Xk, tk) = Yk + εk (5)

ρ̇

H̃k

其中：εi是观测误差；Xk、Yk分别为滤波第k步时的状

态与观测量。如果测量值是星–星距离ρ及相对速度 ，

则观测量Yk与状态量Xk之间关联函数 为

H̃k =


∂ρ
∂x1

∂ρ
∂y1

∂ρ
∂z1

∂ρ
∂ẋ1

∂ρ
∂ẏ1

∂ρ
∂ż1

∂ρ
∂x2

∂ρ
∂y2

∂ρ
∂z2

∂ρ
∂ẋ2

∂ρ
∂ẏ2

∂ρ
∂ż2

∂ρ̇
∂x1

∂ρ̇
∂y1

∂ρ̇
∂z1

∂ρ̇
∂ẋ1

∂ρ̇
∂ẏ1

∂ρ̇
∂ż1

∂ρ̇
∂x2

∂ρ̇
∂y2

∂ρ̇
∂z2

∂ρ̇
∂ẋ2

∂ρ̇
∂ẏ2

∂ρ̇
∂ż2


k

(6)

Φ(tk, tk−1)tk-1时刻的状态偏差可以由状态转移矩阵 映射

到tk时刻
∆Xk = Φ(tk, tk−1)∆X(tk−1) (7)

Φ(t, tk)状态转移矩阵 通过数值积分获得，遵循常微分

方程组

Φ̇(t, tk) = A(t)Φ(t, tk) (8)

A(t) =
∂F(X∗, t)
∂X(t)

其中： 。

 
图 4    从地球发射至地–月L2点Halo轨道入轨的轨迹

Fig. 4    Flight trajectory from the Earth to Earth-Moon L2 Halo orbit

 
图 5    地–月L2点Halo轨道保持控制

Fig. 5    Statekeeping control of Earth-Moon L2 orbit
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2.2    自主导航的数值仿真

Halo轨道位于地–月L2点，z轴幅值Az=8 000 km，

月球极轨是高度为1 000 km的圆轨道，两颗卫星的初

始历元时刻均为2019年1月1日。滤波开始时刻t0的轨

道估计值与真实状态的偏差分别为位置3 km，速度

0.3 m/s （1σ），星–星测距误差1 m （1σ）。本文的标

称轨道采用日–地–引力模型递推获得，星–星测距的观

测值来源于标称轨道。采用扩展卡尔曼滤波，对半个

Halo轨道周期约7.5 d的数据开展自主定轨数值仿真，

星–星测距采样时间间隔为100 s，同时获得两颗探测器

的轨道数据，月球极轨卫星与Halo轨道的滤波过程分

别如图 6和图 7所示。

图 6所示的环月极轨收敛曲线的振荡频率较高，

对应为环月探测器的轨道周期，约为3.5 h。在星–星相

对测距定轨滤波的第4 d，位置误差均收敛到20 m以

内，速度误差小于1 cm/s。如图 7所示，对于L2点Halo
轨道的定轨滤波，收敛时间较环月轨道稍长，在第6 d
左右，可以将轨道维持误差降低到250 m，轨道速度误

差收敛到2 cm/s以内。从仿真结果来看，环月轨道的定

轨精度优于地–月L2点Halo轨道。为提高星–星测距定

轨在地–月系统中继通信卫星自主导航中的实用价值，

还需考虑状态方程与真实动力学环境的模型误差，作

者将对这一问题继续开展深入研究。

3    结　论

本文以月球背面中继通信卫星轨道自主导航为背

景，重点针对月球极轨卫星与地–月L2点Halo轨道组成

的中继通信网络的轨道设计与自主定轨问题开展研

究，结论如下。

1）采用近月点制动、Halo轨道稳定流形入轨方式

 
图 6    环月轨道自主定轨收敛曲线

Fig. 6    Filtering curves of lunar orbit from auto-navigation algorithm

 
图 7    Halo轨道自主定轨收敛曲线

Fig. 7    Filtering curves of Halo orbit from auto-navigation algorithm
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进入地–月L2点Halo轨道，并考虑轨道中途修正及

Halo轨道状态保持，总的速度增量约为576 m/s，若卫

星干重为300 kg，则可以将卫星发射重量降低到500 kg
以内。

2）在考虑星–星测距误差1 m，轨道初始偏差3 km
和0.3 m/s条件下，仅采用星–星测距作为观测量可以实

现地–月L2点Halo轨道和环月轨道自主定轨滤波过程的

收敛，6 d数据采集可以实现Halo轨道定轨位置误差和

速度误差分别小于250 m和2 cm/s。
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