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摘    要：基于地月轨道天基定轨与时间同步精度协同困难的问题，提出一种地月空间航天器天基测定轨与时间同步的

方法。低地球轨道（Low Earth Orbit，LEO）卫星作为“天基测控站”，接收全球卫星导航系统（Global Navigation Satellite
System，GNSS）信号实现高精度实时定轨与授时，同时与地月空间航天器建立测量链路，支持地月航天器快速高精度轨道

的确定。与地面站相比，LEO卫星运行速度快、绕地周期短，地月空间航天器与其建立的测量链路具有不可见时间间隔

短、测量几何较优、测量过程不受大气延迟影响的优点。因此使用LEO卫星可提高定轨的收敛速度和精度。分析了地月空

间3种典型轨道的天基定轨与时间同步性能，包括远距离逆行轨道（Distant Retrograde Orbit，DRO）、大椭圆轨道（Highly
Elliptical Orbit，HEO）和地月转移轨道。天基定轨仿真结果显示，LEO卫星位置精度较高时，3种轨道定轨收敛时间小于3 h，
定轨位置精度为50 m左右，时间同步精度为数十纳秒级。该方法有望解决中国地面站部署受限、地面测控负担重的问题。
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引　言

对于距离地球较远的航天器，地基测定轨方法较

为成熟，在工程中的应用已有超过80年历史，成功支

持了以月球、火星、太阳等天体为目标的探测活动[1-12]。

近年来，为探索和利用太空资源，各国相继开展

了大量月球探测任务[2,13-17]，其主要依靠地基测控实现

航天器定轨，但地月航天器数量的迅速增加将对地基

测控资源产生严重负担。此外，地基测定轨本身也存

在不足：星地链路因地球遮挡导致中断时间长；星地

测量数据变化缓慢，测量几何较差；单个地面站测控

难以实现航天器实时定轨与导航，实际任务通常依赖

全球分布的地面测控站，代价较高；地面站观测数据

易受极端天气和电离层的干扰进而影响测量精度和定

轨过程。空间探测任务数量增加导致航天器对实时、

精确、低成本的自主导航解决方案需求大幅增加[18-24]。

目前已有学者提出全球卫星导航系统（Global
Navigation Satellite System，GNSS）弱信号导航、X射

线脉冲星导航等多种方案，但这些方案具有硬件性能

要求高、定轨精度低、实施难度大等不足[21,25-32]，大规

模的工程应用仍有困难。

为解决地基测定轨存在的问题，满足未来定轨方

案对实时性、自主性的需求，本文提出了将低地球轨

道（Low Earth Orbit，LEO）卫星作为“天基测控站”的

测定轨新概念。LEO卫星与地面站的运动特性相似，

在惯性空间都为周期性的近圆周运动。与地面站相

比，LEO卫星运动速度更快、周期更短。当LEO卫星

位置已知时，可视为放置在天上的测控站，此为“天

基”概念的来源。

本文天基定轨方法使用“天基测控站”为位置已知

的LEO卫星，观测数据通过星间精密测量技术获得。

天基测定轨具体场景如图1所示。首先部署一颗配有

GNSS接收机的LEO卫星，可实现在轨实时定轨与授

时。同时该卫星与地月航天器均载有用于星间测量通

信的高性能收发机，二者可通过建立星间测量通信链

路获得测量数据。将测量数据与轨道动力学相结合，

使用扩展卡尔曼滤波（Extended Kalman Filter，EKF）
算法即可实现地月航天器的轨道确定。
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图 1    基于LEO卫星的天基测定轨场景

Fig. 1    Space-based orbit determination scenario based on LEO satellite
 

以LEO卫星为天基测控站建立的星间链路具有轨

道周期短、星间测量几何构型好、测量数据不受大气

层影响等优点。星间星地链路对比如表1所示，链路距

离变化对比情况如图2所示。对于星间链路，地球遮挡

造成的不可视间隔的比星地链路短，几何距离变化复

杂。基于星间链路天基测定轨方法可解决地面站存在

的一些问题，实现地月航天器的快速定轨。
  

表 1    星间星地链路对比

Table 1    Comparison between inter-satellite and
satellite-ground link

对比项 星间链路 星地链路

距离变化 快 慢

链路被地球连续遮挡时间 短（最长40 min） 长（可达12 h）
天气影响 无 大

  

1 200 1 206 1 212 1 218 1 224 1 230 1 236 1 242 1 248

航天器位于深空
星间
星地

1.2

1.2

1.1

1.1

1.0

1.0

距
离

/1
0

6
 k

m

时间/h

150 156 162 168 174 180 186 192 198

航天器位于地球附近 星间
星地

24

20

16

12

8

4

0

距
离

/1
0

4
 k

m

时间/h

 
图 2    星间星地链路距离变化对比

Fig. 2    Range variation comparison between inter-satellite and
satellite-ground link 

1    星间链路测量建模

在天基测定轨场景中，LEO卫星和地月航天器可

建立双向单程（Dual One-Way Ranging，DOWR）测

量链路，即LEO卫星和地月航天器在同一历元相互测

量产生两个码伪距测量数据。码伪距记录了从发射端

发送信号到接收端接收信号间的时间之差，包含几何

距离、星间相对钟差、设备时延、测量热噪声等影响

因素。伪距的生成与星上时钟相关，因此需对星上时

钟建模。本文伪距测量模型中暂未考虑相对论效应对

计时的影响。两个伪距测量数据不直接用于定轨，而

是先通过相加和相减线性组合得到两个数据，组合后

的数据作为实际观测数据参与定轨过程。 

1.1    星上时钟模型

10−9 s/s
10−15 s/s2

为实现时间同步，LEO卫星和地月航天器上都配

备有高性能原子钟（钟漂和频漂分别可达 和

量级）。时钟误差传播模型为二次多项式模

型，由钟差、钟漂、频漂组成[33-35]。
δτ (t) = A0+A1 (t− t0)+0.5A2(t− t0)2+ ξ1 (t)

δ̇τ (t) = A1+A2 (t− t0)+ ξ2 (t)

δ̈τ (t) = A2+ ξ3 (t)
(1)

δτ(t) δ̇τ(t) δ̈τ(t) t

A0 = δτ (t0) A1 = δτ̇ (t0) A2 = δτ̇ (t0)

t0 ζ (t) =[
ζ1 (t) , ζ2 (t) , ζ3 (t)

]T
其中： 、 和 分别为 历元的钟差、钟漂和

频漂； 、 和 分别为参

考历元 的初始钟差、初始钟漂和初始频漂；

为时钟随机过程的噪声激励，是一

个0均值多维正态分布随机矢量，其协方差矩阵为

Qclock (t) = E
[
ζ (t)ζ (t)T

]
=

q1∆t+
1
3

q2∆t3+
1

20
q3∆t5 1

2
q2∆t2+

1
8

q3∆t4 1
6

q3∆t3

1
2

q2∆t2+
1
8

q3∆t4 q2∆t4+
1
3

q3∆t3 1
2

q3∆t2

1
6

q3∆t3 1
2

q3∆t2 q3∆t3


(2)

q1 q2 q3

∆t = t− t0

其中： 、 和 分别为频率白噪声、频率随机游走

噪声和频率随机奔跑噪声[35-36]； 为时钟误差传

播时间间隔。 δτ (t)
δ̇τ (t)
δ̈τ (t)

 =
 1 t− t0 (t− t0)2/2

0 1 t− t0

0 0 1


 δτ (t0)
δ̇τ (t0)
δ̈τ (t0)

+ ζ (t) =

 1 t− t0 (t− t0)2/2
0 1 t− t0

0 0 1


 A0

A1

A2

+ ζ (t) (3)

LEO卫星时钟为参考时间系统，因此在本文中将

其钟差设为0。 

1.2    双向单程测量模型

由信号发射卫星S向信号接收卫星R的星间单向测

量伪距建模为

PSR (tmea) = ∥rR (t)− rS [t−τSR (t)]∥+ c
(
Dsd

S +Dre
R

)
+

c {δτR(t)−δτS [t−τSR (t)]} + εSR (t) (4)

642 深空探测学报（中英文） 2023年



rR Dre
R δτR

rS Dsd
S δτS

τSR εSR

tmea = t+δτR(t)

c

其中： 、 和 分别为R星位置矢量、信号接收设

备时延及R星钟差； 、 和 分别为S星位置矢

量、信号发射设备时延及S星钟差； 和 分别为信

号传播时间和测量热噪声；测量时间

为由卫星R记录的信号接收时间，包含R星的钟差；

为光速。设备时延变化缓慢与温度有关，本文设备时

延设为常数。测量热噪声建模为高斯白噪声，其标准

差计算方法见文献[34, 37]。
LEO卫星与地月航天器在同一时刻通过互相收发

测量数据的方式获得两个伪距测量值，将其线性组合

可形成新的观测数据，这个过程为双向单程测量过

程。LEO卫星用A表示，地月航天器用B表示，根据

式（4），链路中接收到的伪距测量数据可表示为

PAB (tmea) = ∥rB (tB)− rA [tB−τAB (tB)]∥+ c
(
Dsd

A +Dre
B

)
+

c {δτB (tB)−δτA [tB−τAB (tB)]} + εAB (tB)
(5)

PBA (tmea) = ∥rA (tA)− rB [tA−τBA (tA)]∥+ c
(
Dsd

B +Dre
A

)
+

c {δτA (tA)−δτB [tA−τBA (tA)]} + εBA (tA)
(6)

tmea = tA+δτA (tA) = tB+δτB (tB)其中：测量时间 由星上

时钟记录，包含A星或航天器B的钟差，星上钟差一般

通过调整被控制在较小的范围内。

ρ(tmea)

ρAB(tB) ∥rB(tB)− rA[tB−τAB(tB)]∥
ρBA(tA) ∥rA (tA)− rB [tA−τBA (tA)]∥

双向单程测量过程如图3所示， 为A星收到

信号时的位置与航天器B收到信号时位置间的几何距

离； 对应式（5）中的 ，

对应式（6）中的 ，表

示测量过程中信号发出位置与信号接收位置间的几何

距离。测量信号传播时间很短，为1 s左右，此过程中

A星和航天器B的钟差变化很小，因此两个伪距包含的

钟差大小相近，但符号相反；两个伪距的几何距离大

小也比较接近，符号相同。基于这些特征，可使用相

加与相减线性组合方式将位置相关的距离项与时钟项

解耦，从而实现位置和相对时钟的分别估计。 

1.3    双向单程求和组合

求和线性组合为两个伪距之和的一半，即

zsum (tmea)=
1
2

[PAB (tmea) + PBA (tmea)] =
1
2

[ρAB (tB) +

ρBA (tA)+ c
(
Dsd

A +Dre
B +Dsd

B +Dre
A

)
+εAB (tB) + εBA (tA)+

c {δτA (tA)−δτB [tA−τBA (tA)]} + c {δτB (tB)−δτA[tB−

τAB (tB)]}] = 1
2
[
ρAB (tB) + ρBA (tA)+ cDsum+ c∆δτA (tmea) +

c∆δτB (tmea) + εAB (tB) + εBA (tA)] (7)

Dsum

∆δτA (tmea) ∆δτB (tmea)

∆δτA (tmea)

∆δτB (tmea)

其中： 为求和线性组合设备时延，包含整个测量

过程中的全部设备时延； 和 分别

为测量过程中A星和航天器B的钟差变化量。A星钟差

设为0，所以 的值同样为0。根据式（1），

可进一步表示为

∆δτB (tmea) = δ̇τB [tA−τBA (tA)]× [τBA (tA)−δτB (tB)]+
1
2
δ̈τB [tA−τBA (tA)]× [τBA (tA)−δτB (tB)]

2

+

ζ1 (tB)− ζ1 [tA−τBA (tA)] (8)

求和线性组合数据中含有相对钟漂和频漂造成的

偏差项，这两项偏差与钟漂和信号传播时间都相关。

在信号传播时间长、钟漂参数大的情况下，该偏差项

较大。本文采用的星载原子钟的钟漂和频漂都很小，

钟漂的值为1 × 10–9 s/s级，频漂的值为1 × 10–17 s/s2级，

式（8）所示的测量过程钟差变化很小，造成的伪距偏

差小于1 m，因此可将求和组合钟差项看作误差项。求

和线性组合数据包含与卫星和航天器相关的几何距离

项、设备时延项和误差项。 

1.4    双向单程作差组合

作差线性组合的目的是消除几何距离，但航天器

在信号传播时，位移导致两个伪距数据包含的几何距

离不相同，直接相减无法达到目的。在定轨过程中，

可以通过对已知轨道和估计轨道进行插值和数值积分

的方式来确定测量过程中卫星的位置，进而计算出几

何距离修正项。作差线性组合可表示为

zsub (tmea)=
1
2

[PAB (tmea)−PBA (tmea)] =
1
2

[∆ρ (tmea)+

c
(
Dsd

A +Dre
B −Dsd

B −Dre
A

)
+εAB (tB)−εBA (tA)+ c {δτB (tB)−

δτA [tB−τAB (tB)]}− c {δτA (tA)−δτB [tA−τBA (tA)]}] =
1
2
[
∆ρ (tmea)+ cDsub+εAB (tB)−εBA (tA)− c {δτA (tA) +

δτA [tB−τAB (tB)]}+ c {δτB (tB)+δτB [tA−τBA (tA)]}] (9)

δτA (tA)LEO卫星时间为参考时间系统，所以 和

 

rA [tB−τAB (tB)]

rB [tA−τBA (tA)]

rB (tB)

rA (tA)

ρAB (tB)

ρ (tmea)

ρBA (tA)

 
图 3    双向单程测量过程

Fig. 3    Ranging process of DOWR
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δτA [tB−τAB (tB)]等于0。将式（1）带入式（9）后得到

zsub (tmea) = ∆ρ (tmea)+ cDsub+

2cAB
0 + 2cAB

1

[
tA+ tB

2
− t0−

τBA (tA)
2

]
+

c
2

AB
2

{
(tB− t0)2+ [tA− t0−τBA (tA)]2

}
+

εAB (tB)−εBA (tA) (10)

AB
0 AB

1 AB
2 t0

∆ρ (tmea) cDsub εAB (tB)−εBA (tA)

其中： 、 和 为航天器B在参考时刻 的钟差、

钟漂和频漂； 、 和 分别是

几何距离修正项、设备时延项和测量噪声误差项。在

定轨早期，估计的轨道误差较大，几何距离修正项计

算误差较大，随着定轨过程的收敛，该修正项误差逐

渐降低。由式（10）可知，设备总时延与钟差耦合，

二者无法区分，因此需将两者作为一个待估量进行估计。 

2    天基定轨算法
 

2.1    轨道动力学模型

轨道动力学描述航天器在空间中自由航行时的运

动规律。轨道动力学一阶常微分方程为[38]
dr
dt
= v

dv
dt
= ae+ am+ as+ asp+u

(11)

r v ae

am as asp

u

Y =
(
rT,vT)T

其中： 和 分别为航天器的位置和速度矢量； 、

和 分别为地球、月球和太阳的引力加速度； 
为太阳光压加速度；力学模型误差可用高斯白噪声建

模的加速度过程噪声 进行补偿，其标准差可以通过

试验确定，以获得最佳的定轨结果。状态矢量定义为

，式（11）可简化为

dY (t)
dt
= f [Y (t) ,u (t) ,t] (12)

t0 t从 到 的状态转移矩阵可以表示为[38]

ΦY (t, t0) =
∂Y (t)
∂Y (t0)

(13)

该过程为轨道预报，仿真过程使用高精度引力场

模型通过数值积分的方式计算。

ΓY加速度过程噪声到状态的转移矩阵为 ，表示为

ΓY (t, t0) =
∂Y (t)
∂u (t0)

=

 ∆t2

2
× I3×3

∆t× I3×3

 (14)

∆t其中： 为积分步长。 

2.2    扩展卡尔曼滤波定轨算法

扩展卡尔曼滤波器适用于实时定轨而且实现简

单，因此本文采用扩展卡尔曼滤波器实现天基测定

轨[34,36]。待估状态定义为

X =
(
rT,vT,cδA0,cδA1,cδA2,Cr,cDsum

)T
(15)

r v δA0 δA1

δA2 Cr Dsum

其中： 和 为地月航天器的位置和速度； 、 和

为相对时钟参数； 为太阳辐射压力系数； 为

求和组合的设备延迟。扩展卡尔曼滤波有两个步骤：

“时间更新”步骤根据上一历元的状态计算下一历元

的预测状态；“测量更新”用当前测量数据修正“时间

更新”阶段预测的状态。扩展卡尔曼滤波过程如图4
所示。
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测量值
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时间更新

测量更新

测量更新
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t
i−1 t
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t
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图 4    扩展卡尔曼滤波过程

Fig. 4    Extended Kalman filtering process
 

t0 X0

P0

给定 历元处的初始状态 和相应的协方差矩阵

，“时间更新”过程表示为Xi+1|i = X (ti+1,X (ti) = Xi)+Γu
i+1|i ui+Γ

clk
i+1|i ζ

Pi+1|i =Φi+1|i PiΦ
T
i+1|i+Γ

u
i+1|i Qu

(
Γu

i+1|i

)T
+Γclk

i+1|i Q
clk
i

(
Γclk

i+1|i

)T
(16)

Φi+1|i其中，状态转移矩阵 为

Φi+1|i =


ΦY (ti+1, ti) 06×3

∂Y (ti+1)
∂Cr (ti)

06×1

03×6 Φclock (ti+1, ti) 03×1 03×1

01×6 01×3 1 0
01×6 01×3 0 1


(17)

Φclock (t, t0)时钟状态转移矩阵 为

Φclock (ti+1, ti) =

 1 ti+1− ti (ti+1− ti)2/2
0 1 ti+1− ti

0 0 1

 (18)

Γu
i+1|i =

[
ΓY (ti+1, ti)

05×3

]
(19)

ζi = ζ (ti) Qclk
i = Qclock (ti)

Γclk
i+1|i

其中： 和 项分别为时钟随机过

程噪声激励和相应的协方差矩阵； 为从随机过程
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ζi噪声 到待估计状态的转移矩阵，可表示为

Γclk
i+1|i =

 06×3

I3×3

02×3

 (20)

Qu ui

ti+1

其中： 为过程噪声 的协方差矩阵，其对角元素的

值根据未建模力模型误差设定。过程噪声的使用可以

防止因协方差矩阵收敛过快而导致的较差结果，使后

续的测量数据不断影响滤波估计过程。仿真时需通过

多次试验选取过程噪声具体数值以得到最佳的定轨结

果。 历元的双向测量数据可表示为

zi+1 =

[
zsum (ti+1)
zsub (ti+1)

]
(21)

ti+1 zi+1

Xi+1 Pi+1

“测量更新”阶段使用 历元的测量数据 计算

状态 和协方差矩阵 ，计算过程可表示为
Ki+1 = Pi+1|i HT

i+1

(
Ri+1+Hi+1 Pi+1|i HT

i+1

)−1

Xi+1 = Xi+1|i +Ki+1
[
zi+1−h

(
Xi+1|i
)]

Pi+1 = (I−Ki+1Hi+1) Pi+1|i (I−Ki+1Hi+1)T+Ki+1Ri+1KT
i+1

(22)

Ki+1 Ri+1 h
(
Xi+1|i
)

Xi+1|i

Pi+1

Hi+1

其中： 为卡尔曼增益； 为测量噪声； 

为使用预测状态 计算的先验测量预测值；协方差

矩阵 表示估计状态结果的精度，也可用于分析定

轨过程的收敛性。矩阵 为测量数据对待估状态的

设计矩阵，可表示为

Hi+1 =


∂zsum (ti+1)
∂Xi+1|i
∂zsub (ti+1)
∂Xi+1|i

 =

∂zsum (ti+1)
∂ri+1|i

∂zsum (ti+1)
∂vi+1|i

0 0 0 0
∂zsum (ti+1)
∂cDsum

01×3 01×3
∂zsub (ti+1)
∂ (δA0)

∂zsub (ti+1)
∂ (δA1)

∂zsub (ti+1)
∂ (δA2)

0 0

 (23)

 

3    天基测定轨仿真
 

3.1    仿真设置

仿真过程使用的LEO卫星轨道是高度为500 km、

周期为1.5 h的太阳同步轨道，其半长轴为6 878.1 km，

轨道倾角为97.4°，升交点赤经为10.4°，偏心率为0，
近地点幅角和真近点角为0°。LEO卫星轨道位置误差

分为4种情况，分别为0、0.2、1、10 m。0 m误差无实

际物理意义，仅用作天基测定轨性能分析；0.2 m误差

对应基于载波相位数据的精密定轨结果；1 m误差对应

基于伪距的动力学平滑定轨结果；10 m误差对应星上

实时伪距单点几何定位结果。伪距计算过程仅使用

LEO卫星位置，因此无需考虑LEO速度误差。星载时

钟的规格参数如表2所示。
  

表 2    星载时钟规格参数

Table 2    Space-borne clock specifications
参数 取值

输出频率 10 MHz
频率准确度（A1） ≤±5 × 10–9

频率漂移率（A2） ≤5 × 10–12/d
1 s频率稳定度 ≤3 × 10–11

10 s频率稳定度 ≤1 × 10–11

100 s频率稳定度 ≤3 × 10–12

1 000 s频率稳定度 ≤1 × 10–12

1万s频率稳定度 ≤3 × 10–13

 

假设L E O卫星和地月空间航天器搭载K频段

（25 GHz）微波测量设备，设置发射端有效全向辐射

功率（Effective Isotropic Radiated Power，EIRP）为

40 dBW（发射天线口径0.6 m，发射功率13 dBW），

接收端G/T为24 dB/K（接收天线口径0.6 m），考虑空

间距离损耗和收发损耗，经链路预算分析，星间距离

为50万km时，接收端信号载噪比可达53 dB-Hz，链路

预算可以满足星间测量需求。星间距离与设备接收测

量噪声关系如图5所示，50万、100万和150万km的星

间距离对应的测量噪声分别为0.5 m（1σ）、1.5 m
（1σ）和3 m（1σ）。
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图 5    星间链路伪距测量热噪声随距离变化情况

Fig. 5    Pseudorange measurement thermal noise variation of
inter-satellite link

 

星间链路可视情况考虑了地月遮挡，单次遮挡时

长为40 min以下，仿真结果如图2所示。采用持续测量

方式，除因地月遮挡导致的链路中断，其余时间段内

均有测量数据，测量间隔为60 s，1 d的测量数据量约

800组。LEO卫星向地月航天器发送信号的链路设备时

延设置为6 m，反方向链路设置为4 m。 

3.2    DRO仿真结果

航天器位于月球附近，在地月旋转系绕月运动方

向与月球公转方向相反，在地心惯性系绕地旋转方向

与月球公转方向相同，且月球的公转周期与航天器绕

月球的周期成整数比，该比例为共振比。此时航天器

所在的轨道为远距离逆行轨道（Distant Retrograde
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O r b i t，D R O），典型的共振比为2∶1、3∶1和
4∶1[39]。DRO具有长期稳定性，位于该轨道上的航天

器可长期驻留。该轨道位于高引力势区域，抵达地月

空间其它位置消耗能量少，非常适合作为中转轨道。

仿真用到周期比2∶1的DRO，初始历元为2023年
1月1日零时（UTC时间），J2000系的初始位置为

（380 224，140 817，42 078）km，初始速度为

（–0.587，0.678，0.342）km/s，该轨道在地月旋转系

和地心惯性系下的表示如图6所示，DU为地月平均距

离，图6（a）为DRO（2∶1）在地月旋转系的表示，

可以看出轨道距离月球相对较近，距离地球相对较

远，形状近似椭圆。图6（b）为DRO（2∶1）在地心

惯性系中的表示。该轨道仿真时长为2个月，生成参考

轨道的力学模型和积分器如表3所示。导航过程使用的

力学模型与实际物理环境的力学模型不一样，具体差

别大小与采用的力学模型和积分器相关。在仿真实验

中，参考轨道为模拟真实轨道，需采用高精度高阶动

力学模型和高精度积分器，而导航设置对应的是与“真

实物理环境”（高精度动力学模型）有差别的动力学模

型，以较低的引力场阶数和精度较低的积分器体现。
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图 6    DRO（2∶1共振轨道）

Fig. 6    DRO（2∶1 resonance ratio）
 
  

表 3    DRO与HEO仿真的力学模型与积分器设置

Table 3    Force model and integrator settings of DRO and HEO
参数 参考轨道 定轨设置

地球引力场 70 × 70 GGM01C 20 × 20 GGM01C
月球引力场 20 × 20 GRAIL660 10 × 10 GRAIL660
太阳引力场 质点模型 质点模型

太阳光压系数 1.3 待估

面质比/（m2·kg–1） 0.002 0.002
积分器 RKF78 RK4

积分步长/s 60 60

 

DRO仿真过程的定轨参数设置如表4所示，DRO
所有的定轨结果如表5所示。LEO卫星误差为1 m时，

DRO的定轨结果如图7和图8所示，残差指的是定轨结

果与参考轨道（真值）间逐历元计算的差值，表示定

轨结果的误差水平。位置残差包含两组曲线，其中一

组描述整体变化，另一组为局部放大。从图7可以看出

收敛时间3 h，收敛后滤波过程达到稳定状态。定轨滤

波过程考虑了动力学过程的噪声，使得测量数据持续

保持对待估状态进行校正，所以位置残差变化稳定在

200 m范围内。
 

 

表 4    DRO和HEO定轨参数设置

Table 4    Orbit determination settings of DRO and HEO
参数 取值

初始位置误差/km 1（1-σ）
初始速度误差/（m·s–1） 0.1（1-σ）

初始相对钟差、钟漂和频漂 10–7 s， 10–11 s/s， 10–21 s/s2

初始太阳光压系数误差 0.2
初始设备时延误差/m 3

时钟噪声激励(q1，q2，q3）
9 × 10–24 s2/s，3 × 10–32 s2/s3，

10–48 s2/s5

测距误差标准差/m（LEO位置误差0 m） 0.5
测距误差标准差/m（LEO位置误差0.2 m） 1.0
测距误差标准差/m（LEO位置误差1 m） 3.0
测距误差标准差/m（LEO位置误差10 m） 25

过程噪声（径向/迹向/法向） 10–7/10–7/10–7 m/s2

 
 

表 5    DRO定轨结果

Table 5    Orbit determination result of DRO
LEO位置

误差/m
定轨位置残差均方根/m 定轨钟差残差均方根/ns

（含3.33 ns设备时延）3D R T N
0 3.98 0.19 3.53 1.83 3.353
0.2 14.12 0.71 10.76 9.11 3.359
1.0 62.29 1.88 45.88 42.08 3.535

10.0 224.10 3.47 127.40 184.30 16.025
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3.3    HEO仿真结果

大椭圆轨道（Highly Elliptical Orbit， HEO）指偏

心率很大、近地点较低、远地点很高的椭圆轨道 [39]。

其轨道数量众多，其中一类具有特殊性质，即月球

公转周期与其轨道周期成整数比，这个性质使该类轨

道受到关注。共振比为3∶1大椭圆轨道如图9所示，位

于该轨道的航天器交替访问L3、L4和L5拉格朗日点，

具有较高的科学研究和应用价值。初始历元为2023年
1月1日零时（UTC时间），J2000系下的初始位置为

（275 279，13 166，48 291）km，初始速度（–0.006，
–0.584，–0.300）km/s。图9中的DU为地月平均距离。

该轨道的仿真时长为2个月，生成参考轨道的力学模型

和积分器如表3所示。
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图 9    HEO（3:1共振轨道）

Fig. 9    HEO (3:1 resonance ratio)
 

HEO仿真过程的定轨参数设置与DRO仿真相同，

见表4，其定轨结果如表6所示。LEO卫星位置误差

1 m时，HEO的定轨结果如图10和图11所示。从图10中
可以看出收敛时间为0.6 h。HEO定轨位置残差变化趋

势与DRO定轨结果类似，收敛后在测量数据的持续影

响下稳定在100 m范围内。

  
表 6    HEO定轨结果

Table 6    Orbit determination result of HEO
LEO位置

误差/m
定轨位置残差均方根/m 定轨钟差残差均方根/ns

（含3.33 ns设备时延）3D R T N
0 3.87 0.18 3.57 1.48 3.362
0.2 18.55 0.20 17.70 5.55 3.367
1.0 52.14 0.53 44.10 27.81 3.449

10.0 224.10 3.53 142.70 172.70 16.843
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图 10    LEO位置误差1 m时HEO定轨位置残差

Fig. 10    Position determination result of HEO when LEO position error is 1 m
  

3.4    直接转移轨道仿真结果

DRO入轨采用直接转移方式，特点是入轨脉冲

大，燃料消耗多，转移时间短，如图12所示。初始历

元为2022年8月24日9时58分32秒（UTC时间），
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图 7    LEO位置误差1 m时DRO定轨位置残差

Fig. 7    Position determination result of DRO with LEO position error of 1 m
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图 8    LEO位置误差1 m时DRO定轨钟差残差

Fig. 8    Clock determination result of DRO with LEO position error of 1 m
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J2000系下的初始位置（6 478，1 142，0）km，初始速

度（–2.218，8.546，6.450）km/s。
DRO入轨直接转移轨道的力学模型和积分器参数

设置如表7所示，DRO入轨转移轨道定轨参数设置如

表8所示，定轨结果如表9所示。LEO卫星位置误差

1 m时，DRO入轨转移轨道的定轨结果如图13和图14所
示。收敛时间为0.6 h，收敛后位置残差变化稳定在

40 m范围内。
 
 

表 7    DRO入轨直接转移轨道力学模型和积分器

Table 7    Force model and integrator settings of DRO direct
transfer orbit

参数 参考轨道 定轨设置

地球引力场 21 × 21EGM2008.grv 20 × 20 GGM01C
月球引力场 质点模型 10 × 10 GRAIL660
太阳引力场 质点模型 质点模型

太阳光压系数 1 待估

面质比/（m2·kg–1） 0.02 0.02
积分器 RKF78 RK4

积分步长/s 60 60
  

3.5    仿真结果分析

定轨结果统计如表10所示。通过对3种典型轨道定

轨结果分析，表明：

1） LEO卫星定轨位置精度对地月空间航天器定

轨精度有显著的影响。若LEO卫星达到精密定轨精度

（位置误差0.2 m）时，地月空间航天器定轨位置精度

为20 m左右；若LEO卫星达到GNSS动力学滤波定轨精

度（位置误差1 m）时，地月空间航天器定轨精度为

 

表 8    DRO直接转移轨道定轨参数设置

Table 8    Orbit determination settings of DRO direct
transfer orbit

参数 取值

初始位置误差/km 10（1-σ）
初始速度误差/（m·s–1） 1（1-σ）

初始相对钟差、钟漂和频漂 10–7 s， 10–11 s/s/s， 10–21 s/s/s2

初始太阳光压系数误差 0.2
初始设备时延误差 3m

时钟噪声激励(q1，q2，q3)
9 × 10–24 s2/s，3 × 10–32 s2/s3，

10–48 s2/s5

测距误差标准差/m
（LEO位置误差0 m）

0.5

测距误差标准差/m
（LEO位置误差0.2 m）

1.0

测距误差标准差/m（LEO位置误差1 m） 3.0
测距误差标准差（LEO位置误差10 m） 25m
过程噪声/（m·s–2）（径向/迹向/法向） 10–8/10–16/10–8

 

表 9    DRO直接转移轨道定轨结果

Table 9    Orbit determination result of DRO direct
transfer orbit

LEO位置

误差/m
定轨位置残差均方根/m 定轨钟差残差均方根/ns

（含3.33 ns设备时延）3D R T N
0 4.03 0.73 2.89 2.70 3.356
0.2 7.01 0.85 4.79 5.03 3.217
1.0 30.79 0.81 19.81 23.56 3.202

10.0 291.70 4.75 154.60 247.30 3.496
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图 11    LEO位置误差1 m时HEO定轨钟差残差

Fig. 11    Clock determination result of HEO with LEO position error of 1 m
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图 12    DRO入轨直接转移轨道

Fig. 12    Direct transfer orbit of DRO insertion
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图 13    LEO位置误差1 m时DRO直接转移轨道定轨位置残差

Fig. 13    Position determination result of DRO direct transfer orbit with LEO
position error of 1 m
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图 14    LEO位置误差1 m时DRO直接转移轨道定轨钟差残差

Fig. 14    Clock determination result of DRO direct transfer orbit with LEO
position error of 1 m
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50 m左右。即获取LEO卫星的高精度定轨结果是地月

航天器天基定轨的关键。传统地基测控方式在地月轨

道各个阶段的定轨精度100～500 m[12,40-43]。采用LEO卫

星支持的地月航天器天基定轨结果优于传统地基定轨

方案，LEO轨道快速周期变化和星间可见性好的特点

发挥了关键作用。
 
 

表 10    定轨结果统计
 

Table 10    Orbit determination results statistics
m    

LEO三维

位置误差

DRO三维

定轨精度

HEO三维

定轨精度

直接转移轨道

三维定轨精度

0 3.98 3.87 4.03
0.2 14.12 18.55 7.01
1.0 62.29 52.14 30.79

10.0 224.10 224.10 291.70
 

2） 对比地月航天器不同方向定轨的结果，轨道

径向精度优于迹向和法向。航天器与地球的距离较

远，测量链路的方向与轨道径向比较一致，测量数据

对径向位置的约束较强，所以径向定轨精度较高。

3） 天基定轨收敛速度快。定轨结果显示，基于

LEO卫星持续测量定轨时，不同轨道的航天器在初始

位置和速度误差分别为1 km与1 m/s时，定轨收敛到

100 m内需要的时间都在3h以内（包含因遮挡导致的测

量中断），而地基测定轨收敛时间一般为天量级。

4） 当LEO卫星位置误差较小时，地月空间航天

器的钟差估计精度较高，扣除设备时延影响，钟差估

计精度为纳秒级别。最终时间同步结果包含设备时延

和LEO卫星GNSS授时误差，精度为数十纳秒。

地月轨道的天基定轨与时间同步受以下几个方面

因素影响。

1） LEO卫星的位置误差

定轨过程的几何距离计算需使用LEO卫星位置，

此过程相当于增加了测量误差，最终导致航天器位置

估计精度降低。位置估计精度又直接影响相减组合的

距离校正项，最终影响时钟估计精度。

2） LEO卫星快速运动特性

LEO卫星运动快，星间距离变化剧烈，受遮挡时

间短，测量几何好，因此定轨收敛速度快，仅需一条

星间链路即可实现快速定轨。

3） 力学模型

扩展卡尔曼滤波算法的时间更新步骤中，状态预

测值的计算依赖于力学模型，低精度力学模型导致较

差的定轨结果。本文力学模型中含有加速度过程噪

声，它用于补偿未建模的力学模型误差，不同的轨

道、力学模型，可以通过调整加速度过程噪声来获得

较好的定轨结果。仿真结果表明，天基定轨方法能够

在力学模型误差较大的情况下获得较好的定轨结果，

因此天基定轨方法有较强的适应性。

4） 测量数据量

本文考虑了地月对星间链路的遮挡，除此之外的

其余时间段都有测量数据，测量间隔为60 s，1 d数据

量约为800组。实际星载设备可能无法满足上述测量条

件，数据量不足会降低定轨精度。 

4    结　论

本文提出了基于LEO卫星的天基定轨方法。LEO
卫星作为“天基测控站”，具有绕地运行周期快、接收

GNSS信号定轨精度高、与地月航天器可见性好、测量

信号不受大气延迟影响等优点。从3类典型地月空间轨

道的天基定轨仿真结果看，该方法定轨收敛快、定位

精度高、时间同步精度高。天基定轨方案有望成为一

种解决中国地面站部署受限、地面测控负担重的有效

手段。未来亦可以建立面向地月空间的由多颗LEO卫

星组成的天基测控网络。
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Space-Based Orbit Determination and Time Synchronization Method for
Three Typical Cislunar Orbits

PU Jinghui1,2，LI Shuanglin1,2
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，WANG Wenbin2

（1. School of Aeronautics and Astronautics，University of Chinese Academy of Sciences，Beijing 100049，China；

2. Technology and Engineering Center for Space Utilization，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100094, China；
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Abstract：In this paper, a space-based orbit determination and time synchronization method for Earth-Moon spacecraft was

presented. As a “space-based tracking station”, LEO satellite on the one hand receives GNSS navigation signals to achieve high-

precision real-time orbit determination and timing；on the other hand, it establishes measurement links with Earth-moon space

spacecraft to support the fast and high-precision orbit determination of Earth-moon spacecraft. Compared with ground stations, LEO

satellites operate at a faster speed and orbit the Earth in a shorter period. The Earth-Moon spacecraft and its measurement link have

the advantages of short invisible time interval, better measurement geometry, and no atmospheric delay in the measurement process.

Therefore, using LEO satellite can improve the convergence speed and accuracy of orbit determination. This paper analyzed the

space-based orbit determination and time synchronization performance of three typical orbits in Earth-Moon space, including the

distant retrograde orbit (DRO), the highly elliptical orbit (HEO) and the Earth-moon transfer orbit. Space-based orbit determination

simulation results show that when the LEO satellite position accuracy is high, the convergence time of the three orbits is less than 3

hours, the orbit position accuracy is about 50 m, and the time synchronization accuracy is tens of nanoseconds. Therefore, this

method can hopefully solve the problems of limited deployment and heavy burden of ground stations.

Keywords：space-based orbit determination；GNSS navigation；satellite-to-satellite tracking link；dual one-way ranging；

extended Kalman filter

Highlights：
●　As a “space-based tracking station”, LEO satellite can realize high precision orbit determination and timing only by establishing
one link with Earth-Moon space spacecraft.
●　It takes less than 3 hours for the position errors of three types of Earth-Moon spacecraft to converge from 1 km to 100 m.
●　The space-based orbit positioning and velocity accuracy of Earth-moon spacecraft orbit can reach 50 m and 0.1 mm/s respectively,
and the time synchronization precision can reach tens of ns.
●　The space-based orbit positioning and velocity accuracy of Earth-Moon spacecraft orbit can reach 50 m and 0.1 mm/s
respectively, and the time synchronization precision can reach tens of ns.
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