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地月平动点导航星座的概要设计与性能分析∗

孟云鹤† 陈琪锋

(国防科技大学航天科学与工程学院, 长沙 410073)

( 2014年 5月 26日收到; 2014年 8月 11日收到修改稿 )

研究应用地月平动点轨道的深空导航星座的概要设计问题. 首先, 建立三体平动点动力学模型, 给出计
算平动点周期轨道族的微分校正算法, 并介绍周期轨道的稳定性因子概念; 然后, 定义有效覆盖概念, 分析实
现有效覆盖的平动点导航星座的相关要素, 给出设计步骤; 在此基础上, 分别从轨道选择、空间覆盖率、几何精
度衰减因子、导航信号传输、导航精度等角度, 对平动点导航星座进行设计、分析与估算, 以全球定位系统为参
照, 通过综合对比分析, 全面论证平动点导航星座的可行性, 并给出技术指标与性能. 研究表明: 采用所设计
的地月L3 平动点Vertical轨道的 5星星座可为地月空间各种飞行器提供有效覆盖的导航服务, 在不考虑星座
卫星等误差因素情况下, 导航精度可优于 10 m, 并可随导航卫星数目增加而进一步提高.

关键词: 平动点, 导航星座, 概要设计, 性能分析
PACS: 84.40.Ua, 91.10.Sp, 95.40.+s DOI: 10.7498/aps.63.248402

1 引 言

平动点是圆形限制性三体问题中的力平衡点,
由于其特殊的空间位置与力学特性, 平动点有着重
要的应用价值, 得到了广泛研究, 针对平动点导航
星座技术的研究是其中之一.

卫星导航技术渗透到人类生活的方方面面, 被
誉为 20世纪最伟大的科学成就之一. 全球定位系
统 (global position system, GPS)是其中的典型代
表. 但受限于星座的轨道高度, 以GPS为代表的地
球轨道卫星导航系统难以为地球中高轨道以外的

航天器提供导航服务 [1,2]; 与此同时, 随着人类探索
空间的拓展, 迫切需要为更远空域、特别是地月空
间区域提供导航服务; 三体平动点轨道的研究为此
提供了可能性.

2000年, Bhasin和Hayden[3]提出利用平动点

的周期轨道解决深空领域的通信难题, 以支持美国
国家航空航天局 (NASA)未来的空间探测和科学
任务, 利用地月L1/L2平动点可以实现地月之间的
导航与通信; 而利用日地L1/L2及L4/L5平动点部

署星座可以实现星际探测器的导航以及与地球、火

星间的通信联系. Klkarni等 [4]更为具体地研究了

月球、火星及更远区域探测的通信问题, 并提出分
别在地月系、日地系、日火系等平动点附近的Halo
轨道上布置通信卫星, 同时在地球所处的日心轨道
部署卫星星座, 以此组建深空通信网. Lee等 [5]研

究了地月范围的导航通信网络, 提出分别在地月系
L3, L4, L5 平动点设置卫星以形成三角构型取代
地球静止轨道来实现全球覆盖的思想. 徐世杰和徐
明 [6]提出一种新型地月空间通信星座, 由分别布置
于L3, L4, L5以点及L2-Halo轨道 (或L2-Lissajous
轨道)的四颗卫星组成以实现地月的全局覆盖, 并
就发射成本、维持消耗、通信等方面进行分析. 美国
NASA的空间通信体系论证组 (SCAWG)综合各种
研究成果起草了 “美国未来导航与通信体系 2030
年发展规划报告”, 在其中充分确认了平动点星座
在深空导航中的重要地位与作用 [7]. 针对月球导
航与通信的星座方案先后出现了几十种之多, 很多
文献都提及了平动点周期轨道作为月球通信与导

航星座的工作轨道具有特殊优势 [8,9], 文献 [10]进
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一步深入论证了两个可行的星座设计方案: 一种
是L2平动点Halo轨道的双星方案, 一种是在此基
础上实现全月面覆盖的L1, L2-Halo轨道的 4星方
案, 并将L2双星与椭圆冻结轨道的双星星座方案
进行了对比分析, 通过具体的技术指标证明了前者
的优势.

上述相关研究都在某一方面揭示了平动点星

座在未来深空通信与导航方面的应用潜力与优势,
如覆盖特性、保持控制燃耗等, 但对于星座的几何
精度衰减因子、信号强度、导航精度等问题很少涉

及, 因而没有全面、完整地论述针对特殊任务背景
(如通信或导航)的平动点星座的方案设计与性能
评估问题.

根据当前国际深空探测技术的发展趋势, 地月
空间毫无疑问将成为下一阶段导航技术发展的重

点区域 [7]. 考虑到效益最大化, 未来的导航系统应
不仅为地月飞行器提供导航服务, 更重要的是能为
地球中高轨区域飞行器以及月球附近区域飞行器

提供导航服务, 从而作为地球卫星导航系统的拓展
并在功能上与之相衔接. 基于此, 本文给出一种平
动点导航星座的概要设计方案, 并进行综合论证
分析.

本文基于对平动点周期轨道的几何与动力学

特性的研究, 提出一种利用地月L3平动点Vertical
轨道的导航卫星星座设计方案. 首先介绍平动点的
动力学基础, 简介周期轨道的数值算法原理, 并给
出卫星导航系统的设计要素与步骤; 在此基础上进
行地月L3轨道导航星座的概要设计, 并进行性能
分析; 最后形成结论与建议, 为我国未来深空导航
体系构建提供参考.

2 平动点动力学基础

2.1 圆限制性三体动力学

限制性三体问题 [11] (CRTBP)是一般三体问
题的一种特殊情形, 其中三体中的一个天体的质量
为无限小. 限制性三体问题是研究无限小质量天体
在另外两个有限质量天体 (绕其公共质心做周期轨
道运动)作用下运动的问题. 根据有限天体绕其公
共质心的周期轨道类型, 可分为圆、椭圆、抛物线、
双曲线型限制性三体问题. 对于偏心率不大的情
形, 圆型限制性三体模型能够刻画平动点航天器运
动的基本特征.

设主天体M1和M2 (M1 > M2)围绕公共质

心 o做圆周运动, m3为航天器, m3质量远远小于

主天体质量, 不影响主天体的运动.如图 1所示, 会
合坐标系 (Syzygy Frame) o-xyz, 坐标系原点 o选

为三体系统的质心; 由于m3质量远小于主天体的

质量, 故三体系统的质心可以认为是主天体M1和

M2的质心; ox轴由质点M1指向质点M2, oz轴指
向M1与M2运动的角动量方向, xy平面为质点M1

与M2的运动平面, o-xyz构成右手坐标系; r1, r2
和r分别为由M1, M2和 o 指向m3的矢径.

M1↼−µ֒ ֒ ↽ M2↼−µ֒ ֒ ↽

m3↼x֒ y֒ z↽

O

x

y

z

r r2

r1

图 1 圆型限制性三体问题会合坐标系

归一化条件下, 圆型限制性三体模型中, m3在

会合坐标系中的动力学方程为

ẍ− 2ẏ =
∂Ω

∂x
,

ÿ + 2ẋ =
∂Ω

∂y
,

z̈ =
∂Ω

∂z
,

(1)

其中, Ω为等效势能, 按Szebehely的定义 [12] ,

Ω =
1

2
(x2 + y2 + z2) +

1− µ

r1
+

µ

r2
+

1

2
µ(1− µ);

r1, r2分别为航天器与两个大天体之间的距离,

r1 = [(x+ µ)2 + y2 + z2]
1
2 ,

r2 = [(1− x− µ)2 + y2 + z2]
1
2 .

2.2 周期轨道的微分校正算法

平动点是圆型限制性三体动力学系统的奇点,
其中两个三角平动点和三个共线平动点分别为

系统的中心点和鞍点, 在鞍点的邻域内既存在中
心流形 (即周期和拟周期轨道), 也存在不变流形
(即稳定流形与稳定流形), 其丰富的动力学特性
自Poincaré 时代起就一直是平动点领域的关注焦
点 [13]. 地球附近的平动点如图 2所示.
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L1

150 km

L2

L4

L5

L1

L2

L3

150 km

图 2 地球附近的平动点

对于平动点周期轨道的研究主要有解析法与

数值计算方法. 早期对平动点周期轨道的研究大多
是从理论分析和解析计算的角度进行的 [14], 其近
似解精度一般不是很高; 20世纪中后期, 随着数字
计算机的高速发展和数值计算能力不断提高, 数值
求解成为研究平动点周期轨道的重要工具 [15], 众
多的周期轨道族被发现.

圆型限制性三体模型下, 系统状态转移矩阵

Φ(t, t0)与Jacobi矩阵A(t)之间的关系为 [16]

Φ̇(t, t0) = A(t)Φ(t, t0), (2)

其中,

A(t) =

03×3 I3×3

Ω̃3×3 K̃3×3

 , K̃ =


0 2 0

−2 0 0

0 0 0

 ,

03×3, I3×3分别 3 × 3的零矩阵和单位阵, Ω̃3×3为

有效势能Ω对相空间变量的二阶偏导数组成,

Ω̃3×3 =


Ωxx Ωxy Ωxz

Ωyx Ωyy Ωyz

Ωzx Ωzy Ωzz

 ,

Ω̃3×3中的元素分别为



Ωxx = 1 +
3(1− µ)(x+ µ)2

r51
+

3µ(1− µ− x)2

r52
− 1− µ

r31
− µ

r32
,

Ωyy = 1 +
3(1− µ)y2

r51
+

3µy2

r52
− 1− µ

r31
− µ

r32
,

Ωzz =
3(1− µ)z2

r51
+

3µz2

r52
− 1− µ

r31
− µ

r32
,

Ωxy = Ωyx =
3(1− µ)(x+ µ)y

r51
− 3µ(1− µ− x)y

r52
,

Ωxz = Ωzx =
3(1− µ)(x+ µ)z

r51
− 3µ(1− µ− x)z

r52
,

Ωyz = Ωzy =
3(1− µ)yz

r51
+

3µyz

r52
.

(3)

系统状态转移矩阵的初值为Φ(t0, t0) = I6×6,
利用数值积分可得到任意 t时刻系统状态转移矩阵

Φ(t, t0).
设平动点周期轨道的特征状态点为

X0 =
[
x0 y0 z0 ẋ0 ẏ0 ż0

]T
,

∆X0为初始时刻X0的状态扰动, 则 t时刻的状态

偏差为

∆X(t+∆t) = Φ(t, t0)∆X0 + Ẋ(t)∆t, (4)

(4)式右端由等时变分项Φ(t, t0)∆X0和不等时变

分项 Ẋ(t)∆t两部分组成, Ẋ(t)为初始轨道 t时刻

的速度 [ẋt ẏt żt]
T及加速度 [ẍt ÿt z̈t]

T组成.
(4)式是以数值方法迭代计算平动点周期轨道

族的基础, 根据各平动点周期轨道的对称性, 可
分别得到Lyapunov 轨道、Halo轨道、Vertical轨道
以及Axial轨道的微分校正公式, 从而得到相应的

周期轨道族 [16]. 此外, CRTBP模型中还存在大
量的周期及准周期轨道族, 如蝶形轨道 (butterfly
orbit)[8]、后空翻轨道 (backflip orbit)[17] 等.

2.3 周期轨道的稳定性

多数共线平动点附近的周期轨道具有不稳定

性, 甚至强不稳定性.无控条件下, 摄动因素会使得
平动点航天器远离标称周期轨道. 平动点周期轨道
的稳定性可利用单值性矩阵的特征根进行度量, 文
献 [8]定义了平动点周期轨道稳定性因子υ:

υ =
1

2
(|λu|+ |λs|), (5)

其中, λu, λs分别为单值性矩阵的不稳定特征根λu

和稳定特征根λs; υ值越小,轨道稳定性越强;反之,
轨道稳定性越弱. υ最小值为 1, 所对应的周期轨道
为线性稳定轨道.

248402-3

http://wulixb.iphy.ac.cn
http://wulixb.iphy.ac.cn


物 理 学 报 Acta Phys. Sin. Vol. 63, No. 24 (2014) 248402

为分析轨道的稳定性, 定义平动点周期轨道的
特征参数, 即各组轨道的x向或 z向振幅, 利用仿真
手段可得稳定性因子υ与特征参数之间的变化关

系曲线. 研究表明 [16]:
1) Lyapunov轨道、Axial轨道和Halo轨道随着

特征参数的增大, υ值减小, 轨道稳定性增强, 特征
参数增大的过程即轨道整体远离平动点不稳定区

域的过程;
2)对于Vertical轨道, 随着特征参数的增大, υ

值先增大后减小, 这是因为Vertical 轨道的 z向振

幅在某一段增加过程中, 其xy平面振幅经历了先

减小后增大的过程, 当 z向振幅足够大时, υ值将呈
递减趋势;

3)特征参数较小时, Lyapunov轨道族和Halo
轨道族轨道υ值可达 1200, 为强不稳定轨道;相比
之下, Axial轨道族和Vertical轨道族的轨道稳定性
较好, 轨道υ值分别介于200—250和1—200之间.

3 地月平动点导航星座的设计步骤与
要素分析

文献 [18]针对 InSAR卫星编队系统对地测量
定义了 “覆盖”概念, 借鉴这一思想, 可以针对卫星
导航系统定义对应的 “覆盖”概念, 即: 对目标用户
的导航服务达到时间、空间要求的覆盖称为几何覆

盖, 达到时间、空间、电磁频谱和能量等要求的综合
覆盖称为物理覆盖, 而满足特定精度要求的物理覆
盖称为有效覆盖.

对于平动点导航星座设计而言, 应该在未来一
段时期技术可达水平的约束条件下, 实现对于用户
的有效覆盖, 即满足时间、空间、信号能量与导航精
度的覆盖. 有效覆盖可以作为导航星座初步设计的
指标要求, 因此, 地月L3平动点导航星座的概要设
计围绕有效覆盖的实现展开讨论, 其步骤及相关要
素如图 3所示.

实现平动点导航星座的设计, 首先确定目标用
户的空间范围, 为与地球轨道导航系统服务相衔
接, 同时最大化地扩展导航服务范围, 其服务用户
应包括地球高轨航天器、环月探测器、地月转移探

测器以及其他星际探测器等; 接下来应针对目标用
户, 考虑几何覆盖的实现, 这涉及星座轨道选择与
星座构型设计问题, 具体因素有轨道几何特征、稳
定性、摄动、捕获与保持以及星间相位、卫星数目等;
第三步, 即实现物理覆盖, 这分为信号的发射与接

收, 发射一方涉及功率、天线增益、波束张角等因素,
接收一方则受接收信号增益、微弱信号捕获技术水

平因素等限制; 第四步, 实现有效覆盖, 即到达所需
的导航精度, 影响因素主要有卫星测控精度、几何
精度衰减因子以及接收机的信噪比等因素, 其中几
何精度衰减因子是由轨道与星座设计所决定的.综
合考虑以上因素, 找到可行解, 即可实现平动点导
航星座的概要设计, 从而为进一步的方案优化奠定
基础.

图 3 平动点导航星座的设计步骤与要素

4 地月平动点导航星座的概要设计

根据导航星座设计的步骤与要素, 这里从技术
指标层面对系统进行概要设计, 主要包括轨道与空
间覆盖率、信号强度分析以及导航精度估算.

4.1 轨道选择与空间覆盖率

星座轨道的选择主要考虑用户所在空间区域、

GDOP几何因子以及轨道稳定性等因素. 首先考
虑到目标用户为地球中高轨航天器、地月飞行器、

月球探测器; 而考虑到能量问题, 电磁波束的张角
是受限的, 因而星座位于地月的一侧较好; 而考虑
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到侧重于地球中高轨航天器具有更大的应用价值,
因此位于地球外侧比月球外侧更好些. 由此地月
L3平动点附近的周期轨道相比L1, L2有更好的空
间位置, 见图 2 . 进一步考虑到GDOP几何因子问
题, 要求至少四颗导航卫星的星座构型分散度大、
线性度小, 因此诸如Lyapunov的平面轨道族不满
足要求, 需要选择在白道平面法向有较大振幅且
空间分散性好 (即 yz平面投影较大)的轨道, 在L3
平动点的Halo, Vertical以及Axial轨道族中, 前两
者空间分散性好. 再考虑到稳定性因素, 总体来说
Vertical 轨道的稳定性比Halo更好, 另外从空间几
何角度Vertical轨道比Halo轨道更接近地月连线
区域, 因此确定Vertical轨道族为候选轨道.最后是
轨道的振幅选择问题, 振幅越大, 稳定性越好, 振
幅越小, 与两中心引力体距离越接近, 这两者需进
行折中. 通过反复比较迭代, 给出中心点位置归一
化初值为x0 = −1.0003, 周期为 26.17 d的L3平动
点的Vertical轨道, 稳定性因子υ = 1.1143, 稳定性
较好.

图 4中给出了地月L3平动点附近的三维轨道
及在地月旋转坐标系三个平面上的投影, 其中大圆
点为地球, 小圆圈为月球, 由图可知, 利用该L3平
动点的Vertical轨道建立的导航星座对于地球、月
球以及连线区域有较好的相对工作形态, 即较好的

GDOP因子和较好的用户空间覆盖特性.
从地月平动点星座上向地球发射信号能够覆

盖地球附近区域, 若波束角取 6◦—7◦, 可以实现对
地心半径 45000 km空间的覆盖 (可覆盖地球同步
轨道), 最大 10◦张角可以覆盖地心半径 60000 km
空间; 地球同步卫星会通过地球阴影区, 地球遮挡
的时间最大 1.2 h, 因而轨道周期至少 95%时段可
见; 对于轨道高度 3000 km的低轨卫星, 地球遮挡
的时间不超过 40 min, 轨道周期 75%以上时段可
见; 对于月球低轨卫星, 最少也能保证 60%以上的
时段可见. 因此, 地月平动点星座对地球中高轨道
航天器、月球探测器等具有较好的空间覆盖特性,
能够保证长时间连续的多维覆盖. 从几何覆盖角度
讲, 地月平动点导航可以为相当多的航天器用户提
供导航服务.

4.2 信号强度分析

由于该星座的运行区域较大, 作用距离较远,
所引起的信号传输问题突出, 需要研究导航信号的
强度问题, 这关系到物理覆盖能否实现.

首先, 根据仿真计算给出导航星轨道相对于地
月质心距离, 如图 5所示. 星座的地心距基本接近1
个平均地月距离, 而月心距则在 1到 2个平均地月
距离范围内变化.
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图 5 星座卫星一个轨道周期的地月距变化情况 (a) 地球; (b) 月球

导航信号是以电磁波形式传播的, 信号损失与
发射功率、接收灵敏度和工作频率有关. 信号传播
损耗公式为

Los = 32.44 + 20 lg d(km)

+ 20 lg f(MHz). (6)

由 (6)式可见, 自由空间中电波传播损耗 (亦称
衰减)只与工作频率 f和传播距离d有关, 当 f或d

增大一倍时, 传播损耗将分别增加6 dB.
GPS信号的发射与天线的波束张角α有关, 波

束张角α越小, 增益越大, 信号波束张角增益的物
理表达式为10× lgGT(α), 其中

GT(α) = 2/(1− cosα). (7)

因此, 可对比GPS导航星座, 分析平动点导
航星座信号传输与接收的可行原理. GPS卫星
导航距离为 20180 km, GPS卫星信号波束张角为
21.3◦, 发射天线增益为 14.7 dB, 接收信号的信噪
比一般为 40 dB-Hz左右. 与GPS相比, 地球用户
距离平动点星座最远距离为 400000 km左右, 约
为GPS信号传播距离的 20倍左右, 因而路径损耗
最多增加 26 dB; 月球用户最远距离为 800000 km
左右, 为GPS信号距离的 40倍, 则路径损耗最多
增加 32 dB; 平动点星座由于距离远, 在保证目
标用户覆盖的情况下, 不需要GPS 卫星如此大
的波束角, 一般 6.5◦张角足可以覆盖地心半径
45400 km的空间, 因此发射天线增益可以增加
到 24.9 dB, 比目前水平的GPS增益增加 10.2 dB;
而目前美国在研的GPS-III型卫星打算将发射功
率提高 100倍以增强抗干扰能力 [19], 即使发射功
率仅提高 20倍, 则卫星天线输入功率也可以提
高 16 dB; 再考虑GPS信号接收天线增益还可以
适当提高, 这样基本已可以补偿 26—32 dB的路

径损耗; 进一步, 当前 40 dB-Hz的信噪比远未达
到极限, 利用微弱信号快速捕获与空间应用技
术 [20], GPS接收机甚至可以接收到 25 dB-Hz水平
的微弱信号; 再考虑到今后 5—10年的技术发展,
可以得出初步结论, 用地月平动点实现地球中高轨
航天器的导航在信号传输角度是可行的.

综上分析, 从信号传输角度考虑, 平动点星座
的不利之处在于空间距离损耗大. 研究表明: 由传
播距离增加引起的信号衰减可以通过增加天线输

入功率、减小发射波束角、增加发射天线增益和提

高接收天线增益等措施来补偿.

4.3 导航精度估算

导航服务精度指标是平动点导航星座性能的

集中体现, 关系到有效覆盖能否实现, 这里进一步
分析所构建系统的精度性能.

平动点导航星座构型需要考虑多种约束条件

精心设计, 其中, 几何精度衰减因子GDOP是与构
型密切的指标, 直接决定了导航定位精度.

根据利用卫星星座的多点导航数据, 可以得到
观测误差方程, 线性化之后可得到

V = AX −L, (8)

其中: X = [δx, δy, δz, δt]T为由位置误差与钟差组

成的矢量, L为常矢量, V 为观测量矢量, 而A为

系数矩阵.
参数矢量X的权逆阵Qxx为

Qxx = (ATA)−1

=


Q11 Q12 Q13 Q14

Q21 Q22 Q23 Q24

Q31 Q32 Q33 Q34

Q41 Q42 Q43 Q44

 , (9)
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由此GDOP定义为

GDOP =
√
Q11 +Q22 +Q33 +Q44, (10)

而系统的定位授时均方差为

σ =
√
σ2
x + σ2

y + σ2
z + σ2

C·δt

= GDOP · σp, (11)

其中, σp为测距均方差.
GDOP因子是导航卫星的几何图形对定位精

度影响的大小程度, 本质上是个几何放大因子, 与
接收机和卫星连线矢量围成的多面体体积成反比.

星座所选平动点轨道周期为 26.17 d, 轨道如

图 4所示. 针对地球中高轨航天器、环月轨道用户,
设置了不同的星间间隔与卫星分布方式的导航星

座. 给出 6星、8星、10星星座初始时刻各个卫星在
图 4所示会合坐标系的轨道位置如表 1所示, 而 5
星星座的轨道位置可在10星星座中间隔取值得到.

根据星座构型的初步设计, 研究GDOP因子
的取值. 在星座为 4颗星时, 均匀分布会造成相
关性, 致使不能在整个轨道周期保证较小的几何
形状因子; 对于地球用户, 当卫星数增到 5颗时,
GDOP稳定在 1.49左右, 当星座卫星数增到 10颗
时, GDOP进一步下降到1.05左右, 如图 6所示.

表 1 平动点导航星座 (6星、8星、10星)在会合坐标系中的初始轨道位置

星座
会合坐标系的归一化位置 (x, y, z) (3.84× 108 m)

等时间间隔 10星星座 等时间间隔 8星星座 等时间间隔 6星星座
星 1 −1.0003, 0, 0 −1.0003, 0, 0 −1.0003, 0, 0
星 2 −0.4865, 0.7057, 0.5110 −0.2572, 0.7416, 0.6144 0.0998, 0.6494, 0.7475
星 3 0.3419, 0.4354, 0.8256 0.4830, 0.0001, 0.8679 0.1399, −0.6255, 0.7610
星 4 0.3419, −0.4352, 0.8256 −0.2570, −0.7416, 0.6145 −0.9988, −0.0467, 0.0274
星 5 −0.4864, −0.7057, 0.5111 −1.0003, −0.0001, 0.0001 0.0583, 0.6706, −0.7332

星 6 −1.0003, −0.0001, 0.0001 −0.2572, 0.7416, −0.6144 0.1784, −0.5992, −0.7737

星 7 −0.4865, 0.7057, −0.5109 0.4830, 0.0002, −0.8679

星 8 0.3418, 0.4354, −0.8256 −0.2570, −0.7416, −0.6146

星 9 0.3420, −0.4352, −0.8257

星 10 −0.4863, −0.7057, −0.5112
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图 6 针对地球中高轨区域导航的GDOP因子
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同理, 对于环月卫星用户, 当卫星数为 5颗时,
GDOP在 3.74—3.82范围内波动, 当星座卫星数为
6颗、8颗、10颗时, GDOP分别在 3.4, 2.9以及 2.6
附近波动, 如图 7所示.

由此, 可以推断在地月连线的空间区域, GD-
OP因子的取值应在地球中高轨道用户与月球轨道
用户的指标之间. 因此, 选用地月L3-Vertical轨道
的 5星以上导航星座可以为地球、月球以及连线附
近的广大空域用户提供服务, GDOP因子水平与当
前的GPS工作指标接近.

需要说明的是: 对于GPS系统而言, 其用户多
处于地面或是地球低轨道, GPS接收机都有自动
选星软件, 选择最佳位置的 4颗星进行导航计算,
相应的GDOP因子范围为 2—6, 若GDOP因子超
过 6 则停止观测, 并进行卫星切换 [1,2].与之相比,
平动点星座的用户处于地球中高轨或地月空间区

域, 相应的GDOP 因子从数值上更优.这是因为:
第一, L3-Vertical轨道星座的构型的空间覆盖特性
较好; 第二, L3-Vertical轨道星座的用户受地球遮
挡少; 第三, L3-Vertical 星座卫星相对于用户区域
基本都可见, 即可见星数目更多.因而, 计算得到
L3-Vertical星座的GDOP因子取值更好些.

进一步估算导航精度.由于接收机的测距精度
σp与信噪比紧密相关,

σp = δnDLL · C. (12)

采用宽相关器的接收机码环跟踪噪声误差可以采

用下式计算 [21]:

δ2nDLL ≈ 0.73BL
2(C/N0)

[
1 +

2

T (C/N0)

]
, (13)

其中BL为码跟踪环路带宽, 一般取为 0.01 Hz; T

为信号积累时间, 单位为 s.
因此, 用 δnDLL乘以码元宽度为以时间单位表

示的噪声标准差, 再乘以光速为C以距离单位表示

的噪声标准差, 以此乘以GDOP因子即为导航定
位精度.

基于GPS信号体制可对平动点导航星座定
位精度进行简单估算. T取为 0.02 s, GPS的C/A

码码长 1023码元, 周期为 1 ms, 如果信噪比取为
38 dB, 则测距精度为 5.48 m左右, 如果信噪比取
目前最低的26 dB水平,则测距精度为7.65 m左右;
再乘以GDOP因子, 若取为 1.5, 定位精度可优于
10 m量级.
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图 7 针对月球附近导航的GDOP因子
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需要指出的是: 这里讨论的导航误差仅考虑了
信号接收方面的误差, 此外还涉及信号传播和卫星
部分的误差 [2]. 信号传播误差主要指电离层折射
等 [22], 由于用户处于中高轨以外区域, 这部分误差
可忽略;而卫星部分误差主要指星历误差、钟差、卫
星摄动等, 如果平动点星座的测控精度与GPS系
统相当, 根据以上分析, 则平动点星座的导航服务
精度与GPS系统接近. 然而地月平动点卫星区域
的测控是一个难点, 目前难以准确给出星座的定
位精度, 这里不做估计. 由于上述各部分误差是相
互独立的, 假如平动点星座导航自身的定位精度

能达到 10 m, 则导航服务精度可到 14 m左右的量
级. 即使最终导航服务的精度只能达到几十米的量
级, 对于地月空间航天器的自主飞行也仍然有重要
意义.

5 平动点星座与GPS系统的比较
分析

根据以上设计与分析, 将平动点星座与GPS
星座进行比较分析, 见表 2 .

表 2 平动点星座与GPS星座的比较分析

比较项目 GPS星座 平动点导航星座 说明

服务区域 地面、空中、LEO轨道 地球中高轨、地月空间、月球轨道, 以及星际轨道

轨道选择 中轨圆轨道, 轨道高度 20180 km 地月L3大振幅的Vertical轨道

轨道周期 718 min 约 26.17 d

作用距离 20230—25000 km范围 400000—800000 km范围

卫星数目 24颗, 另 3颗备份 5—6颗星

星座构型 6个轨道面, 55◦倾角, 每个轨道 4颗星 Vertical轨道等时间隔分布

空间几何覆盖 地球表面、空中、 GEO卫星 95%的时段可见; 高度 3000 km 平动点星座波束角

LEO轨道全天时覆盖 卫星 75%以上时段可见; 月球卫星 60%以上时段 取 6.5◦时

可见; 飞月卫星全程可见

GDOP 2.0—6.0 5颗星 1.0—4.0; 8颗星 1.0—3.0范围

发射天线参数 波束张角为 21.3◦; 波束张角为 6.5◦; 为补偿信号衰减, 可提高发射

发射天线增益 14.7 dB; 发射天线增益 24.9 dB 功率为GPS信号 20—30倍

接收机参数 接收信号信噪比 40 dB-Hz 接收信号信噪比 40 dB-Hz

可达精度 主要由GDOP因子和测距均 GDOP因子比GPS稍小; 信噪比取为 38 dB, 不计信号传播和卫星

方差两个因素决定. 测距均方差为 5.48 m; 信噪比取最 部分等误差

绝对定位可到 10 m级, 低 26 dB, 测距均方差为 7.65 m,

辅以其他技术, 定位可到 1 m 相应的定位精度为 10 m左右

根据表 2的对比分析可知: 在信号强度方面,
平动点星座的远作用距离可以通过减小波束张角、

增加发射功率以及提高微弱信号检测水平等途径

补偿; 在几何覆盖角度, 平动点星座对于地球、月球
以及地月连线的广大区域都具有更好的GDOP因
子; 在导航精度方面, 若不计信号传播和卫星部分
等误差, 可达到与GPS相当的水平; 在卫星星座的
数目角度, 平动点星座需要卫星数目最多为5, 6颗;
从功能角度考虑, 平动点星座可对地球、月球以及
地月连线的广大区域的各类航天器提供导航服务,
从而与地球卫星导航系统的服务范围相衔接.

因此, 平动点星座导航系统具有可行性, 可以
作为地球卫星导航系统向地月空间的扩展系统, 从
而共同构建面向未来的空间导航体系.

6 结 论

本文着眼于中高轨航天器自主运行需求, 兼顾
月球探测器、深空探测器的导航与通信服务, 研究
平动点导航星座的概要设计思路与方法.首先介绍
了平动点动力学基础, 给出了平动点导航星座的设
计步骤与要素, 在此基础上, 系统地进行了平动点
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导航星座概要设计, 并通过列表形式与GPS 进行
了比较分析, 论证了可行性.通过研究可形成以下
结论:

1)根据与GPS的对比分析, 平动点导航星座
导航信号的长远距离衰减可以通过减小波束张角、

增加 20 倍左右的发射功率等方式有效补偿, 从而
在导航信号角度论证了其可行性;

2)以地月L3-Vertical轨道为星座的任务轨道
具有覆盖率好、稳定性强等优势, GEO卫星用户
95%的时段可见, 高度 3000 km卫星用户 75%以上
时段可见, 月球卫星用户 60%以上时段可见, 地月
转移飞行器用户无遮挡而全程可见;

3)地月L3-Vertical轨道多星星座具有较为突
出的GDOP因子, 5星时相对于地月区域的GDOP
为 1.0—4.0范围, 8星时星座的GDOP为 1.0—3.0
范围, 从数值上比GPS系统工程应用中 2—6范围
的指标还高一些;

4)基于当前的GPS信号体制, 在不考虑卫星
部分等其他误差情况下, 可以对所设计的平动点导
航进行导航精度估算, 考虑信噪比较低的微弱信
号 26 dB水平, 在环跟踪噪声误差角度测距精度为
7.65 m, 再考虑GDOP因子, 导航精度仍可达 10 m
量级水平.

因此, 本文所设计的平动点星座具有覆盖范围
大、服务功能强、卫星数目少、安全性好、GDOP因
子突出等优点.

平动点导航星座是新的概念设想, 还有很多
关键技术尚待突破, 主要有: 多约束平动点导航星
座构型设计与优化、地月平动点星座的精密轨道

确定、平动点星座姿态协同控制、微弱信号检测方

法技术、地月平动点卫星导航系统地面验证实验技

术等.
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Outline design and performance analysis of navigation
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Abstract
The outline design problem of navigation constellation near libration point is studied for deep space exploration.

Firstly, the model of circular restricted three body problem near libration point is given, and the differential correction
method is provided to calculate periodic orbits, of which the stability factor is also introduced. Secondly, the concept of
effective coverage is defined, and the elements and the steps to design the constellation are proposed. Then, the outline
design, performance analysis and evaluation of the navigation constellation are carried out concretely from aspects of
orbits selection, space coverage, geometric dilution of precision factor, signal transmission and navigation precision.
Compared with the case of global position system, the feasibility of the navigation constellation in libration point orbit
is proved, and the performance index is provided. By analysis, the designed navigation constellation in L3-Vertical orbit
with 5 satellites is able to provide navigation service for most of the spacecrafts in the space of between the earth and
the moon, and the navigation precision is better than 10 m if the orbit determination errors of the constellation are not
considered.
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