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摘　要：针对ＣＥ－３（嫦娥三号）月球探测器动力下降 弧 段，特 别 是 悬 停 避 障 段 频 繁 机 动 的 特 点，提 出 了 采 用Ｂ样 条

函数逼近方法进行落月轨迹确定。仿真分析 表 明：在 动 力 下 降 运 动 较 平 滑 弧 段，Ｂ样 条 逼 近 法 计 算 结 果 略 优 于 多

项式拟合法；而在频繁机动弧段，Ｂ样条逼近法有明显优势。计算结果表明，加入 ＶＬＢＩ（Ｖｅｒｙ　Ｌｏｎｇ　Ｂａｓｅｌｉｎｅ　Ｉｎｔｅｒ－
ｆｅｒｏｍｅｔｒｙ，甚长基线干涉测量）数据后能有效提高落月轨迹确定精度，在没有系统误差的情况下联合定位后位置精

度优于５０ｍ。此外，还分析了三向测量系统差对定位的影响，可对ＣＥ－３任务提供参考。最后对ＣＥ－３实测数据进

行处理，动力落月段末点位置和着陆器定位计算值相差不到２００ｍ。
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０　引　　言

我国于２０１３年底发射ＣＥ－３（嫦娥三号）月球探

测器，这是我国不载人探月工程“绕、落、回”计划中

的第二步。ＣＥ－３与ＣＥ－１、ＣＥ－２最大的不同是将实

现探 测 器 的 月 球 表 面 软 着 陆 以 及 月 球 车 的 月 面
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第３期 昌胜骐，等：嫦娥三号动力落月段轨迹确定策略

巡视。
为实现在月球的软着陆，必须使着陆器与月面

的相对速度降到几ｍ／ｓ的量级，然后再通过着陆缓

冲装置吸收着陆冲击，确保着陆器上装载的有效载

荷完好，顺利完成后续的探测任务［１］。着陆 的 方 式

分为２类：从地月转移轨道直接着陆和从环月轨道

着陆。
由于从地月转移轨道直接着陆的方式着陆精度

较差［２］，故从苏联“月球１６号”探测器开始，其无人

着陆器以及美国的“阿波罗”载人登月系列探测器均

采用了从环月轨道着陆。在这种方式中，探测器一

般都先进入轨道高度约１００～２００ｋｍ的环月轨道，
然后经变轨降低轨道近月点至１５～２０ｋｍ，从 这 个

近月点开始动力下降。在动力下降过程中，依靠图

像导航和基于ＩＭＵ（Ｉｎｅｒｔｉａｌ　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　Ｕｎｉｔ，惯

性测量单元）的导航等探测器自主导航方式以控制

探测器的着陆过程［３］。为减少着陆前发动机喷流引

起月壤喷溅，一般探测器发动机会在距月面２～４ｍ
高处关闭，探测器自由下落到月面［４］。这种 着 陆 方

式，有比较充裕的时间在环月轨道进行在轨测试，有
利于保 证 着 陆 精 度，我 国ＣＥ－３探 测 器 也 将 采 用 这

种方式进行着陆。
从图１可见，ＣＥ－３的软着陆过程主要分成５个

阶段。前３个阶段主要是反推火箭制动减速，消除

探测器较大的水平初速度，调整探测器姿态为垂直

向下，并使其在到达预定高度时速度接近于０；悬停

避障段主要是根据图像敏感器对着陆区的成像选择

安全着陆点；最后一个阶段探测器继续缓慢下降，保
证其在离月面还有约４ｍ时速度为零，进而关闭发

动机，以自由落体方式撞击月表着陆。

图１　ＣＥ－３月球软着陆示意图

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｏｆｔ　ｌａｎｄｉｎｇ　ｏｆ　ＣＥ－３　ｏｎ　ｔｈｅ　ｍｏｏｎ

国内已有学者采用运动学统计定位的方法计算

ＣＥ－１撞月时的轨迹，获得与动力学定轨方法相当的

结果［５］。但 是 由 于ＣＥ－３需 要 软 着 陆，下 降 过 程 中

有大量的轨道机动，运动复杂。王宏等［６］在 其 工 作

中指出，基于多项式拟合的运动学统计定位方法只

适用于ＣＥ－３动 力 下 降 段 前３个 阶 段 的 轨 迹 确 定。

基于几何法的单点定位虽然也适用于动力落月段这

种受力状态不易精确模制的情况，但由于地面测站

相对于月球距离遥远，几何构形较差，会对定位精度

有很大影响。从事后分析的角度来看，单点定位只

利用了单历元数据，没有充分利用到整个测量弧段

的信 息。本 文 提 出 采 用Ｂ样 条 函 数 逼 近 的 运 动 学

统计定位的方法对落月段的轨迹进行仿真计算，对

该弧段轨迹确定的策略进行了分析和探讨。

１　计算原理和测量方法

最早将样条逼近方法应用于航天测控系统，是

在利用外测数据事后处理时，用该方法逼近导弹弹

道。宋叶志等［７］运用这种方法对各类地球卫星轨道

进行轨道计算，计算结果表明该方法精度可靠，解算

稳定。和多项式拟合方法一样，该方法进行轨道确

定不受坐标系选择的限制。多项式拟合方法的局限

性在于无法拟合变化复杂的轨道，只能拟合运动轨

迹较为平滑的轨道，而样条函数逼近的方法却不受

轨道本身形状所限，更加灵活。三阶Ｂ样条具有良

好的二阶光滑度，拟合灵活性强，特别适宜拟合曲率

变化大，拐曲严重的任意形状函数，并且具有很好的

稳定性和 收 敛 性［８］。因 此 本 文 选 择 三 阶 标 准Ｂ样

条，函数形式如下：

Ｂ＝

０， ｔ ≥２
１
２ ｔ　

３－ｔ２＋２３
， ｔ ≤１

－１６ ｔ　
３＋ｔ２－ ｔ＋４３

， １≤ ｔ ≤

烅

烄

烆
２

将样本数 据 处 理 区 间 记 为 ［Ｔ２，ＴＰ－１］，Ｐ 为 节

点数，则：

ｈ＝ＴＰ－１－Ｔ２Ｐ－３
Ｔｊ＝Ｔ２＋（ｊ－２）ｈ，　ｊ＝１，２，…，Ｐ

ｘ（ｔ）＝∑
Ｐ

ｊ＝１
αｊＢ

ｔ－Ｔｊ（ ）ｈ
，　ｘ（ｔ）＝∑

Ｐ

ｊ＝１
αｊＢ

ｔ－Ｔｊ（ ）ｈ

ｙ（ｔ）＝∑
Ｐ

ｊ＝１
βｊＢ

ｔ－Ｔｊ（ ）ｈ
，　ｙ（ｔ）＝∑

Ｐ

ｊ＝１
βｊＢ

ｔ－Ｔｊ（ ）ｈ

ｚ（ｔ）＝∑
Ｐ

ｊ＝１
γｊＢ

ｔ－Ｔｊ（ ）ｈ
，　ｚ（ｔ）＝∑

Ｐ

ｊ＝１
γｊＢ

ｔ－Ｔｊ（ ）

烅

烄

烆 ｈ
其中：

７３２
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Ｂ３ ＝

０， 　 ｔ ≥２
３
２ ｔ　

２κ－２ｔ， 　 ｔ ≤１

－１２ ｔ　
２κ＋２ｔ－２κ， 　１≤ ｔ ≤

烅

烄

烆
２

κ＝ｓｉｇｎ（ｔ）

　　这样，该弧段上任意时刻探测器的位置速度便

可用样条函数表示。Ｂ样条逼近方法进行轨道确定

的具体算法在宋叶志等［７］的工作中已给出，其本质

就是从统计定位的思想出发，将需要定位的弧段分

成很多 个 小 的 区 间，在 区 间 上 用Ｂ样 条 函 数 逼 近，

再利用最小二乘求解每个节点的参数αｊ，βｊ，γｊ。其

可调参数Ｐ越 大，就 会 将 样 本 数 据 区 间 分 得 越 小，

这样需要解算的参数αｊ，βｊ，γｊ 就会越多。

基于多 项 式 拟 合 的 运 动 学 统 计 定 位 法，则 是

将任意时刻探测器的位置通过下式描述［５］：

ｘ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝０
Ａｉｔ　ｉ，　ｘ（ｔ）＝∑

ｎ

ｉ＝１
ｉＡｉｔ　ｉ－１

ｙ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝０
Ｂｉｔ　ｉ，　ｙ（ｔ）＝∑

ｎ

ｉ＝１
ｉＢｉｔ　ｉ－１

ｚ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝０
Ｃｉｔ　ｉ，　ｚ（ｔ）＝∑

ｎ

ｉ＝１
ｉＣｉｔ　ｉ－

烅

烄

烆
１

其中：ｔ为观测时刻；Ａｉ，Ｂｉ 和Ｃｉ 是需要通过定位

求解的多项式系数。（Ａ０ ，Ｂ０ ，Ｃ０）表示探测器的

初始位置，（Ａ１ ，Ｂ１ ，Ｃ１）表示探测器的初始速度。

我国计划在月球探测软着陆段利用三向测量技

术进行实时定位监视［９］，即利用喀什深空站、佳木斯

深空站和三 亚 站 组 成Ｘ频 段 三 向 测 量 系 统。三 向

测量是指利用主站发射上行信号，经应答机相干转

发后，由另一个站（副站）进行信号接收的测量体制，

包括三向 测 距 和 三 向 测 速。在 美 国“阿 波 罗”任 务

中，为了克服探测器在软着陆过程中无法准确建模

的 问 题，ＮＡＳＡ（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ　ａｎｄ　Ｓｐａｃｅ
Ａｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，美国国家 航 空 航 天 局）运 用 三 向 测

量的方式，充分利用测站的几何构型进行实时定轨

定位，解决了在短弧条件下快速定轨定位的难题。

我国在 探 月 工 程 中 已 成 功 利 用 ＵＳＢ（Ｕｎｉｆｉｅｄ
Ｓ－Ｂａｎｄ，统一Ｓ频段）和 ＶＬＢＩ（Ｖｅｒｙ　Ｌｏｎｇ　Ｂａｓｅｌｉｎｅ
Ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ，甚 长 基 线 干 涉 测 量）进 行 联 合 精 密

定轨，ＶＬＢＩ对 关 键 弧 段 定 轨 精 度 的 提 升 起 到 了 显

著作用。ＣＥ－３的ＶＬＢＩ观测利用的是ΔＤＯＲ（Ｄｅｌｔａ
Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ　Ｏｎｅ－ｗａｙ　Ｒａｎｇｉｎｇ，双差分单向测距）这

种差分ＶＬＢＩ技术。ＶＬＢＩ时延除了随机误差外，还

包括了系统误差。其中，中性大气时延引起误差数

ｍ，电离层对Ｓ频段时延引起误差数ｍ，观测装置的

误差影响数十ｍ。利用差分ＶＬＢＩ技 术，同 时 或 交

替观察飞行器及其 附 近 位 置 精 确 已 知 的 河 外 射 电

源，可以极大地消 除 它 们 之 间 的 共 同 误 差 源，提 高

观测量精度［１０］。但 由 于 ＶＬＢＩ进 行 条 纹 搜 索 的 相

关处理时，受预报 轨 道 精 度 影 响，无 法 在 落 月 段 给

出实时高精度观 测 数 据，只 能 在 事 后 提 供。因 此，
本文利用 三 向 测 量 数 据 的 仿 真 观 测 量 定 位，然 后

分析加入ＶＬＢＩ数据观测量对定 位 精 度 的 影 响，并

讨论了 三 向 测 量 系 统 差 对 落 月 段 定 位 精 度 的 影

响。最后利 用ＣＥ－３的 实 测 数 据 对 该 方 法 的 可 行

性进行了检验。

２　仿真计算及分析

仿真时，利用中国空间技术研究院提供的ＧＮＣ
（Ｇｕｉｄａｎｃｅ　Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ　Ｃｏｎｔｒｏｌ，制 导、导 航 和 控 制）
仿真弹道生成观测量。在飞行器制导过程中采用得

最多的一种方法就是标称轨道制导法———预先确定

一条着陆轨迹，然后根据着陆器的位置和速度的测

量信息与这条标称轨道进行比较，综合制导控制量

使飞行器跟 踪 标 称 轨 道。美 国 的“阿 波 罗”１１登 月

舱就是采用标称轨道制导方法实现月面软着陆［１１］。
因此根据ＧＮＣ仿真弹道生成的观测量和实际情况

更加接近，更有可信度。
三向测量数 据 采 样 率 为１ｓ，测 距 数 据 噪 声 为

２ｍ，测速数据噪声为１．５ｃｍ／ｓ；ＶＬＢＩ时延采样率

为５ｓ，数 据 噪 声 为１．２ｍ。ＧＮＣ弹 道 文 件 提 供

６４４ｓ的弹道数 据。初 步 分 析 表 明，探 测 器 在４２０ｓ
之后速度出现明显拐点，探测器越接近月面运动会

越复杂。仿真计算工作据此分成３个部分，首先将

前４２０ｓ数据采用Ｂ样条函数逼近方法的定位结果

与多项 式 拟 合 方 法 的 定 位 结 果 相 比 较；再 分 析 后

２２４ｓ数据单独采用Ｂ样条函数逼近方法的定位结

果；最后讨论系统差对落月段定位的影响。

２．１　前４２０ｓ定位结果分析

在这一节中，先通过Ｂ样条函数逼近的统计定

位法，利用三向测量数据对动力落月段 前４２０ｓ弧

段进行定位，并与基于多项式拟合的统计定位结果

进行比较，从而确定Ｂ样条函数逼近法最佳的节点

数，再计算加入ＶＬＢＩ时延数据对定位精度的提升。
首先将仅用三向测量数据定位结果和ＧＮＣ弹道进

行比较，结果见表１。

８３２
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表１　Ｂ样条逼近与多项式拟合定位结果（前４２０ｓ利用测距测速数据定位）

Ｔａｂ．１　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　Ｂ　ｓｐｌｉｎｅ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｆｉｔｔｉｎｇ（ｆｉｒｓｔ　４２０ｓｗｉｔｈ　ｒａｎｇｅ　ａｎｄ　Ｄｏｐｐｌｅｒ　ｄａｔａ）

定位策略
位置ＲＭＳ／ｍ 速度ＲＭＳ／（ｍ／ｓ）

Ｒ　 Ｔ　 Ｎ 总计 Ｒ　 Ｔ　 Ｎ 总计

四阶多项式 ７８．４　 ５１．９　 ３６．３　 １００．８　 ０．５３１　 １．００２　 １．２６６　 １．６７０

五阶多项式 ８２．４　 ９８．１　 ７２．１　 １４６．９　 １．３７６　 ２．７０５　 ４．００２　 ５．０２２

Ｂ样条１０节点 ７８．７　 ４３．７　 ２９．３　 ９４．６　 ０．８４９　 ０．６０８　 ０．８５２　 １．３４７

Ｂ样条２０节点 ６８．４　 ４４．１　 ２９．５　 ８６．６　 １．７３４　 ０．６２４　 １．６０１　 ２．４３７

Ｂ样条３０节点 ６３．４　 ４０．１　 ２９．６　 ８０．７　 ２．２５１　 ０．８２６　 １．７７７　 ２．９８４

Ｂ样条４０节点 ７０．９　 ４８．８　 ２９．９　 ９１．３　 ２．５８８　 １．０５６　 ２．４９８　 ３．７８４

Ｂ样条５０节点 ７５．７　 ３７．４　 ３３．３　 ９０．８　 １．８３８　 １．１６８　 １．７０２　 ２．７６３

　　ＲＭＳ—Ｒｏｏｔ　Ｍｅａｎ　Ｓｑｕａｒｅ，均方根

　　从计算结果可以看出，Ｂ样 条 函 数 逼 近 定 位 结

果整体略 好 于 多 项 式 拟 合 定 位 结 果。可 调 参 数Ｐ
从１０增加到３０时，位置误差的ＲＭＳ在逐渐变小，

Ｐ取３０时，三维位置误差ＲＭＳ为８０ｍ左右。但是

继续增加节点数，Ｐ增大到５０的时候，三维位置误

差ＲＭＳ并 没 有 继 续 减 小，反 而 增 大 到 了９０ｍ 左

右。这是因为随着节点数的增加，需要解算的参数

迅速增加，解算参数的个数Ｎ 和Ｐ 的关系是Ｎ ＝
（Ｐ＋３）×３。可见当Ｐ取５０的时候，需要解算的

参数达到１５９个。参数较多，会导致计算效率较低，
而且会产生强相关问题，所以三维位置误差反而增

加了。在处理实测数据时，取Ｐ＝３０为宜。图２是

Ｐ＝３０时的定位残差。

图２　定位后测距、测速数据残差（前４２０　ｓ，Ｐ＝３０）

Ｆｉｇ．２　Ｐｏｓｔ－ｆｉｔｔｉｎｇ　ｒａｎｇｅ　ａｎｄ　ｒａｎｇｅ　ｒａｔｅ　ｒｅｓｉｄｕａｌｓ
（ｆｉｒｓｔ　４２０　ｓ，Ｐ＝３０）

测距数据残差ＲＭＳ为２．１３６ｍ，测速数据残差

ＲＭＳ为０．１５７ｍ／ｓ。和 仿 真 时 设 置 的 噪 声 情 况 相

比较，测距数据残差在合理范围内，但测速数据的残

差偏大，这主要是因为Ｂ样条函数逼近方法本质上

是对位置分段建模，速度是对位置求导数得出的，虽
然位置的误差不大，但其变化较剧烈（见图３），由此

导致速度误差以及和速度相关的观测量残差较大。
这表明Ｂ样 条 函 数 逼 近 的 方 法 对 探 测 器 的 位 置 确

定较为准确，但 是 对 速 度 的 计 算 精 度 还 有 待 提 高。
从表１也能看出，不管是样条函数逼近还是多项式

拟合，其速度误差都偏大，在同一个量级。在确定了

Ｂ样条函数逼近法的节点数后（Ｐ＝３０），尝试加入

ＶＬＢＩ时延数据，联合三向测量数据同时进行定位，
计算 结 果 如 图３所 示，三 维 位 置 误 差 ＲＭＳ只 有

４１．６７ｍ，其精度 较 只 有 三 向 测 量 数 据 时 的 定 位 结

果有了很明显的提升。由于ＶＬＢＩ时延观测量的本

质是测角，与测距测速对探测器的几何约束不一样。
因此，加入时延数据联合定位，可增强对探测器的约

束，提高定位精度。

图３　ＶＬＢＩ＋三向测量定位与ＧＮＣ弹道星历比较

Ｆｉｇ．３　ＶＬＢＩ＋３－ｗａｙ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｖｓ　ＧＮＣ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

９３２
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由于Ｂ样 条 函 数 逼 近 的 定 位 结 果 和 多 项 式 拟

合的定位结果相当，在实际数据处理时，这一阶段２
种方法皆可采用。而ＶＬＢＩ时延数据的加入可明显

提高定位精度。

２．２　后２２４ｓ定位结果分析

因为在这个弧段内探测器需要根据图像敏感器

对着陆区的成像选择安全着陆点，所以探测器的运

动会更为复杂，计算表明多项式拟合的统计定位法

无法完成这个弧段的 定 位 工 作。而 从 理 论 上，Ｂ样

条函数逼近的统计定位法对飞行器运动的轨迹形状

没有太高要求，本节尝试将这种方法运用到这个弧

段的定位工作。
首先利用前面弧段定位结果给出的位置速度作

为本弧段的初值，计算取不同节点数时Ｂ样条函数

逼近的定位结果。表２给出了不同节点定位计算出

的轨迹与ＧＮＣ弹道的比较结果。

表２　后２２４ｓ利用测距测速数据定位结果

Ｔａｂ．２　Ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　Ｂ　ｓｐｌｉｎｅ　ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌａｓｔ　２２４ｓｗｉｔｈ　ｒａｎｇｅ　ａｎｄ　Ｄｏｐｐｌｅｒ　ｄａｔａ

定位策略
位置ＲＭＳ／ｍ 速度ＲＭＳ／（ｍ／ｓ）

Ｒ　 Ｔ　 Ｎ 总计 Ｒ　 Ｔ　 Ｎ 总计

５节点 １８７．４　 １９９．９　 ３４６．５　 ４４１．７　 １３．０４５　 ２４．４９５　 １４．５０８　 ３１．３１６

１０节点 ３０．７　 ３８．５　 ２１．５　 ５３．８　 １．９４０　 １．６９２　 １．６０７　 ３．０３５

１５节点 １８．５　 ２５．５　 ３６．０　 ４７．８　 １．９０４　 １．９６４　 １．３０５　 ３．０３１

２０节点 １４．４　 ２９．３　 ２３．５　 ４０．２　 １．５７１　 １．２５６　 １．３１３　 ２．４０２

２５节点 １４．９　 ３６．５　 ３２．２　 ５０．９　 １．９６６　 １．１２１　 １．５６０　 ２．７４８

　　从星历比较的结果可以看出，当节点数从５增

加到２０的 时 候，三 维 位 置 误 差 ＲＭＳ逐 渐 变 小，Ｐ
为２０时ＲＭＳ约为４０ｍ。随着节点数继续增加，同
样会因为解算参数过多而降低定位精度。从定位后

测量数据残 差（表３）看，能 得 到 同 样 的 结 论。当 节

点数为２０时，测距和测速的残差分别是２．２７ｍ和

０．３０ｍ／ｓ。

表３　观测量残差

Ｔａｂ．３　Ｐｏｓｔ－ｆｉｔｔｉｎｇ　ｒｅｓｉｄｕａｌｓ

定位策略 测距残差／ｍ 测速残差／（ｍ／ｓ）

５节点 ２９．０３　 ２．６９

１０节点 ３．５２　 ０．５１

１５节点 ２．６７　 ０．４６

２０节点 ２．２７　 ０．３０

２５节点 ２．６９　 １．１１

从残差图（图４）可 以 看 出，测 距 数 据 残 差 在 合

理范围内，未出现明显偏差。但和前一弧段定位结

果一样，测速数据残差偏大，位置计算结果相对比较

可靠。尽管该弧段探测器的运动轨迹更为复杂，但

是仿真计算结果却表明，该弧段比前４２０ｓ弧 段 的

定位精度更高。分析认为，对于同样的数据采样率

来说，后２２４ｓ弧段由于探测器运动速度 因 前 面 的

减速已变得很小，观测数据对该弧段的覆盖率比前

４２０ｓ弧段高，所以相应的定位精度也得到提高。为

了论证这一点，尝试将测距测速数据的采样率降为

５ｓ，重新仿真一组观测数据。同样采用Ｐ＝２０的Ｂ
样条函数逼 近，计 算 结 果 表 明，三 维 位 置 误 差 达 到

１０５．９ｍ。

图４　定位后测距、测速数据残差（后２２４　ｓ，Ｐ＝２０）

Ｆｉｇ．４　Ｐｏｓｔ－ｆｉｔｔｉｎｇ　ｒａｎｇｅ　ａｎｄ　ｒａｎｇｅ　ｒａｔｅ　ｒｅｓｉｄｕａｌｓ
（ｌａｓｔ　２２４　ｓ，Ｐ＝２０）

在ＣＥ－３任 务 期 间，动 力 下 降 段 开 始 几 ｍｉｎ内

可能会出现没有观测数据的情况，那么 后２２４ｓ弧

段定位就可能没有可靠的初始位置信息。针对没有

０４２
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初始位置信息的情况，也采用Ｂ样条函数逼近的方

法定位。结果表明，没有初始位置信息的定位结果

和有初始位置信息的定位结果完全一致。同样地，
在Ｐ＝２０时加入ＶＬＢＩ时延数据进行定位，三维位

置误差ＲＭＳ为３２．３４ｍ，定位精度得到提高。

图５　ＶＬＢＩ＋三向测量定位与ＧＮＣ弹道比较

Ｆｉｇ．５　ＶＬＢＩ＋３－ｗａｙ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｖｓ　ＧＮＣ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

综上所述，即使在没有初始位置信息的情况下，

２０节点的Ｂ样条函数逼近方法的定位结果和ＧＮＣ
星历比 较，得 出 的 三 维 位 置 误 差 ＲＭＳ在４０ｍ 左

右，三维速度误差ＲＭＳ在２．４ｍ／ｓ左右。ＶＬＢＩ时

延数据的加入，同样能使该弧段的定位精度得到提

高。此方法很好地解决了本弧段多项式拟合方法无

法定位的问题，而且给出了较为理想的定位结果。

２．３　系统差对定位影响分析

喀什深空站和佳木斯深空站均是首次参加月球

探测任务，因此对其测量量的系统差不了解，而系统

差又是影响定位精度特别是短弧定位的重要因素，
所以很有必要分析三向测量数据系统差对定位的影

响，为ＣＥ－３任务提供参考。
本节计算了设置测距数据不同系统差组合后的

定位结果，为了得到定性的结论，本文挑选了几组典

型的系统差组合设置，如表４所示。

表４　系统差设置策略

Ｔａｂ．４　Ｓｔｒａｔｅｇｙ　ｏｆ　ｂｉａｓ　ｓｅｔｔｉｎｇｓ

策略
系统差／ｍ

喀什站 佳木斯站 三亚站

１　 ０　 ０　 ０

２　 ５　 ５　 ５

３　 ６　 ８　 １０

４　 ５　 １０　 １５

５　 ２０　 ２０　 ２０

　　分别对前４２０ｓ和后２２４ｓ的弧段进行分析，采
用由前面分析 得 到 的Ｂ样 条 函 数 逼 近 方 法 最 佳 的

节点数，只选择测距、测速数据，利用不同的系统差

设置策略，将定位后的结果和ＧＮＣ弹道进行比较，
见表５。

表５　不同系统差定位结果与ＧＮＣ弹道三维位置误差ＲＭＳ
Ｔａｂ．５　Ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｂｉａｓ　ｓｅｔｔｉｎｇ

ｓｔｒａｔｅｇｙ　ａｎｄ　ＧＮＣ　ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　３－Ｄ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ＲＭＳ

策略
位置误差ＲＭＳ／ｍ

前４２０ｓ 后２２４ｓ

１　 ８０．７　 ４０．２

２　 ８０．８　 ４０．５

３　 ８１８．２　 ８２７．９

４　 ２　１０４．５　 ２　１１１．４

５　 ８３．１　 ４４．９

策略２和策略５的 结 果 与 策 略１，也 就 是 不 加

系统差的结果基本一致，尽管策略５分别在３个测

站加 了２０ｍ 的 系 统 差，也 仅 使 得 三 维 位 置 误 差

ＲＭＳ分别增加了３ｍ和５ｍ左右。虽然策略３给

每个测站加的系统差的绝对值不大，但是，每个测站

之间并不相同，这样就会引起较大的位置误差。所

以，像动力落月段这种短弧定位，不同测站之间系统

差的差别大小将会对定位结果产生很大影响。策略

４的设置是将各站之间系统差的差别进一步放 大，
三维位 置 误 差 同 样 也 变 大 了，进 一 步 验 证 了 这 个

结论。

３　实测数据分析

ＣＥ－３于 北 京 时 间２０１３－１２－１４Ｔ２１：００：００开 始

动力 下 降，持 续 时 间 约１２ ｍｉｎ。动 力 下 降 开 始

５ｍｉｎ后，三向测 距 数 据 以 及 ＶＬＢＩ时 延、时 延 率 数

据正常。测距数据的系统差是利用奔月段和环月段

进行三向测量试验时，通过前期长弧定轨标校得出

的。喀什站、佳木斯站和三亚站系统差分别为－３、

－１８和－３９ｍ。利用Ｂ样条函数逼近的方法，对整

个动力落月段进行定位，节点数Ｐ取２５。
鉴于目前没有遥测数据或其他的手段来评价该

弧段定位的外符精度，而由于落月轨迹的最后一点

便是探测器在月面的着陆位置，所以通过与着陆器

的定位计算值 进 行 比 较 来 评 价Ｂ样 条 函 数 定 位 精

度。根据位置速度间隔为１ｓ的动力落月轨迹计算

１４２
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结果，探 测 器 于２１：１１：２０在 月 固 系 中 位 置 不 再 变

化，将该点标定为动力落月末点。

Ｈｕａｎｇ　Ｙｏｎｇ等［１２］提出运用统计定位的方法对

着陆器进行定位，联 合 测 距 和 ＶＬＢＩ数 据 的 着 陆 器

定位结果见表６。同时ＮＡＳＡ在其网站公布的利用

ＬＲＯ（Ｌｕｎａｒ　Ｒｅｃｏｎｎａｉｓｓａｎｃｅ　Ｏｒｂｉｔｅｒ，月球侦察轨道

器）拍照的定位结果也见表６［１３］。对２类数据比较

可见，着陆器定位计算精度优于５０ｍ。以着陆器定

位计算值作为检验动力落月段轨迹确定精度的参考

标准。

表６　动力落月末点和着陆器定位计算结果比较

Ｔａｂ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｎｄｐｏｉｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｍｏｏｎ－ｌａｎｄｉｎｇ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｕｔｅｄ　ｌｏｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌａｎｄｅｒ

计算方法 经度／（°） 纬度／（°） 高程／ｍ

ＮＡＳＡ －１９．５１１　６　 ４４．１２１　４ －２　６４０　

着陆器定位计算值 －１９．５１０　２　 ４４．１２０　５ －２　６３６．６

落月末点 －１９．５０４　５　 ４４．１１９　６ －２　６１９．５

和着陆器定位计算结果进行比较，联合测距和

ＶＬＢＩ数据确定的动力落月轨迹 末 点 位 置 误 差 约 为

１７５ｍ。通过对 实 测 数 据 的 计 算，比 较 动 力 落 月 轨

迹末点和着陆器位置，验证了Ｂ样条函数逼近方法

的正确性。

４　结　　论

ＣＥ－３在进行软着陆过程中，涉及到制动 减 速、
调姿、悬停避障等一系列机动过程，这使得动力落月

段的 轨 迹 变 得 较 为 复 杂。本 文 提 出 利 用Ｂ样 条 函

数逼近的统计定位法来对动力下降段进行定位。Ｂ
样条函数逼近的统计定位法不涉及动力学模型，无

论是在月固系还是月心Ｊ２０００坐标系下均可进行计

算。该方法定位时不需要初始位置信息，可以很好

地对动力落月段的轨迹进行确定，也可以应用于后

续深空探测中的一些特殊弧段。
针对多项式统计定位法能够完成定位的轨迹较

平滑弧段（对应本文仿真弹道前４２０ｓ），比较了其和

Ｂ样条函数逼近方法的定位结 果，这２种 方 法 的 定

位精度量级上相当，Ｂ样条函数 逼 近 的 方 法 略 优 一

点。本文主要在仿真计算中，完成了利用Ｂ样条函

数逼近的方法对探测器在悬停避障段和缓速下降段

（对应本文仿真弹道后２２４ｓ）的定位工作，并通过实

测数据得到验 证。仿 真 计 算 表 明，加 入 ＶＬＢＩ数 据

后能有效提高落月轨迹确定精度，在没有系统误差

的情况下联合定位后位置精度优于５０ｍ。此外，还
分析了三向测距数据系统差对定位的影响，不同站

之间系统差的不同将会对短弧定位产生较大影响。
所以，提前标定系统差显得尤为重要，这对动力落月

轨迹确定精度提升有很大帮助。
通过初步分析处理ＣＥ－３动力落月段的实测数

据，比较动力落月段末点位置和着陆器定位计算值，
三维位置差在１７５ｍ左右，验证了Ｂ样条函数逼近

方法的正确性。
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