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摘　要：针对月球车定位，设计和推导了一种基于甚长基线干涉测量（ｖｅｒｙｌｏｎｇｂａｓｅｌｉｎｅｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ，ＶＬ

ＢＩ）和天文导航系统（ｃｅｌｅｓｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ＣＮＳ）相结合的月球车联合定位方法，并采用联邦卡尔曼滤波

来实现位置信息的最优估计以增强系统的可靠性和容错能力。最后，通过嫦娥３号（ＣＥ３）实测数据的解算

证明了该方法较使用最小二乘法进行联合解算和单独采用 ＶＬＢＩ方法定位，可以获得更高的月球车定位精

度。同时，也有效地保障了月球车定位的可靠性和稳定性。

关键词：ＶＬＢＩ；天文导航；月球车；联合定位；联邦卡尔曼滤波

中图法分类号：Ｐ２２８　　　　　文献标志码：Ａ

　　嫦娥三号（ＣＥ３）月球探测器于２０１３年１２

月１４日２１时１１分在月球正面的虹湾地区软着

陆成功，随后着陆器和巡视器进行分离［１］。巡视

器月面移动期间，中国甚长基线干涉测量网（ｖｅｖｙ

ｌｏｎｇｂａｓｅｌｉｎｅｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ，ＶＬＢＩ）对整个过程

进行了跟踪观测。月球车在此期间要提高自身的

生存能力以及顺利地开展月面相应的科学任务，

其关键是要获取月球车的位置［２３］。ＶＬＢＩ技术

历经５０余年的发展，其已经具备高精度、高分辨

率等特点，ＮＡＳＡ、ＥＳＡ等机构也早已将ＶＬＢＩ技

术成功应用于深空探测工程中。天文导航系统

（ｃｅｌｅｓｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ＣＮＳ）作为传统导

航方法，其具有自主性强、稳定性高、导航误差不

随时间积累等特点［４５］，也早已被应用于卫星、军

事武器等设备的导航中。

针对月球车定位，国内外学者进行了大量的

研究，提出了同波束ＶＬＢＩ相对定位、航位推算、

天文导航和视觉导航等方法。文献［４５］详细介

绍了月球车自主天文导航的原理与数学模型。文

献［６］利用天文导航和惯性导航相结合的方式进

行了月球车自主导航的研究。文献［７］给出了月

球车视觉定位的方法并成功将其应用于我国的嫦

娥工程中。文献［８］推导了ＳＢＩ数据和ＵＳＢ数据

联合定位的算法，但其存在一定的局限性：在不具

备测距、测速条件时无法使用。文献［９１０］利用

统计定位方法确定着陆器和巡视器的坐标，其结

果和ＮＡＳＡ探测器ＬＲＯ的航拍图像结果差异小

于５０ｍ。文献［１１１２］详细论述了 ＶＬＢＩ差分相

时延在深空探测器定轨、定位中的应用，其得到的

事后相对定位结果能够达到米级的精度。

本文针对月球车定位方法中天文导航方法不

受时间、距离长短的影响，能够稳定地提供位置、

姿态信息，但是其短时定位精度较差［１３１４］；ＶＬＢＩ

定位精度较高，但是由于外部不可控因素的影响，

ＶＬＢＩ信号有时无法接收，非自主性易受干扰的

固有缺陷对月球车定位的稳定性产生一定的影

响。针对这一问题，本文设计和推导了 ＶＬＢＩ联

合天文导航的月球车定位算法，利用嫦娥三号

ＶＬＢＩ实测数据和天文导航仿真数据实例解算了

月球车单点位置。采用联邦卡尔曼滤波实现了

ＶＬＢＩ和ＣＮＳ两个子滤波系统的最优估计和信

息融合。通过解算结果可以看出联合定位方法较

单一方法的定位精度有所提升；并且采用联邦卡

尔曼滤波方法进行联合解算较采用最小二乘方法

进行解算，精度也有所提升。
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１　月球车定位模型

１．１　犞犔犅犐观测定位模型

设犃、犅两点表示的是地面上两个 ＶＬＢＩ站

点，其测站ＩＴＲＦ２０００坐标转换到月固坐标系下

的坐标分别为 狓１，狔１，狕（ ）１ 、狓２，狔２，狕（ ）２ 。设月球

车信号到达犃，犅 两个站的时间分别为狋１、狋２，时

间差为τ１２。月球车与 ＶＬＢＩ站之间的距离分别

为狉１、狉２。ＶＬＢＩ观测定位模型如图１所示。
图１　ＶＬＢＩ定位示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＶＬＢＩＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

犮τ１２ ＝犮（狋２－狋１）＝狉２－狉１ ＝

（狓２－狓狊）
２
＋（狔２－狔狊）

２
＋（狕２－狕狊）槡

２
－ （狓２－狓狊）

２
＋（狔１－狔狊）

２
＋（狕１－狕狊）槡

２ （１）

式中，犮表示光速；狓狊，狔狊，狕（ ）狊 表示月球车的月固

坐标并将其设为系统状态量犡^。上式为非线性观

测方程，将上述公式围绕滤波值 犡^（犽＋１／犽）处展

成泰勒级数并略去二阶及以上项线性化得：

犮τ１２ ＝ （狉２－狉１）狘^犡（犽＋１／犽）＋
（犮τ１２）

狓狊
狘^犡（犽＋１／犽）（^狓狊（犽＋１）－狓^狊（犽＋１／犽））＋

（犮τ１２）

狔狊
狘^犡（犽＋１／犽）（^狔狊（犽＋１）－狔^狊（犽＋１／犽））＋

（犮τ１２）

狕狊
狘^犡（犽＋１／犽）（^狕狊（犽＋１）－^狕狊（犽＋１／犽）） （２）

式中：

（犮τ１２）

狓狊
＝
狓１－狓狊
狉１

－
狓２－狓狊
狉２

（犮τ１２）

狔狊
＝
狔１－狔狊
狉１

－
狔２－狔狊
狉２

（犮τ１２）

狕狊
＝
狕１－狕狊
狉１

－
狕２－狕狊
狉

烅

烄

烆 ２

利用中国ＶＬＢＩ网的４个站点，可以组成６条观

测基线。但是仅仅使用ＶＬＢＩ得到的时延信息来

转换成角位置信息时，会有较大的误差。因此，在

实际解算月球车位置时往往需要加入月球车的距

离约束条件。可以建立如下的条件约束方程：

狓２狊 ＋狔
２
狊 ＋狕

２
槡 狊 － 狓２狊０＋狔

２
狊０＋狕

２
狊槡 ０ ＝０ （３）

（狓狊０，狔狊０，狕狊０）表示为狋０ 时刻的月球车的坐标初始

值，同理其线性化公式为：

狓犛０

狓２犛０＋狔
２
犛０＋狕

２
犛槡 ０

（^狓狊（犽＋１）－狓^狊（犽＋１／犽））＋
狔犛０

狓２犛０＋狔
２
犛０＋狕

２
犛槡 ０

·

（^狔狊（犽＋１）－狔^狊（犽＋１／犽））＋
狕犛０

狓２犛０＋狔
２
犛０＋狕

２
犛槡 ０

（^狕狊（犽＋１）－^狕狊（犽＋１／犽））＝０ （４）

以时延值τ为观测量，则６条基线的观测方程和

式（４）联合起来就组成了ＶＬＢＩ定位的观测方程：

犣１（狋）＝ τ（狋［ ］）＝犺１（狋）犱^犡 ＋犞１（狋） （５）

式中：

犺１（狋）＝

（犮τ１２）

狓狊

（犮τ１２）

狔狊

（犮τ１２）

狕狊

（犮τ１３）

狓狊

（犮τ１３）

狔狊

（犮τ１３）

狕狊

（犮τ１４）

狓狊

（犮τ１４）

狔狊

（犮τ１４）

狕狊

（犮τ２３）

狓狊

（犮τ２３）

狔狊

（犮τ２３）

狕狊

（犮τ２４）

狓狊

（犮τ２４）

狔狊

（犮τ２４）

狕狊

（犮τ３４）

狓狊

（犮τ３４）

狔狊

（犮τ３４）

狕狊

犺７１ 犺７２ 犺

熿

燀

燄

燅７３

，　

犺７１ ＝
狓犛０

狓２犛０＋狔
２
犛０＋狕

２
犛槡 ０

犺７２ ＝
狔犛０

狓２犛０＋狔
２
犛０＋狕

２
犛槡 ０

犺７３ ＝
狕犛０

狓２犛０＋狔
２
犛０＋狕

２
犛槡 ０

，

犞１（狋）为ＶＬＢＩ系统的测量噪声。

２３４１
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１．２　天文导航观测模型

设月球车位于犑２０００．０历元时刻的月固坐

标系下赤经为λ，赤纬为φ。天文导航的观测方

程［４］为：

犺＝ａｒｃｓｉｎｓｉｎφｓｉｎδ＋ｃｏｓφｃｏｓδｃｏｓλ＋犌犎犃－（ ）［ ］α

犃＝ａｒｃｔａｎ
ｓｉｎλ＋犌犎犃－（ ）α

ｃｏｓλ－（ ）αｓｉｎφ－ｃｏｓφｔａｎ
［ ］烅

烄

烆 δ

（６）

式中，犺、犃分别表示的是目标天体在月球车所在

地的水平坐标系中的高度角和方位角；α、δ分别

表示的是目标天体的赤经、赤纬；犌犎犃 表示的是

春分点的格林尼治时角，这３个参数可以从星表

或给定的计算公式中获得。为方便计算，本文将

ｓｉｎ犺、ｔａｎ犃当作“虚拟观测值”并对上述观测方程

进行线性化，得到如下结果：

ｓｉｎ犺＝ ｓｉｎ（ ）犺 ０＋
ｓｉｎ犺

φ
犱φ＋

ｓｉｎ犺

λ
犱λ＋０ｄ犎

ｔａｎ犃＝ ｔａｎ（ ）犃 ０＋
ｔａｎ犃

φ
犱φ＋

ｔａｎ犃

λ
犱λ＋０ｄ

烅

烄

烆
犎

（７）

式中，（ｓｉｎ犺）０、（ｔａｎ犃）０ 分别表示的是观测值的近

似值，其他的系数分别为：

ｓｉｎ犺

φ
＝ｃｏｓφ·ｓｉｎδ－ｓｉｎφ·ｃｏｓδ·ｃｏｓ（犔犎犃）

ｓｉｎ犺

λ
＝－ｃｏｓφ·ｃｏｓδｓｉｎ（犔犎犃）

ｔａｎ犃

φ
＝ｓｉｎ（犔犎犃）· －

ｃｏｓφ·ｃｏｓ（犔犎犃）＋ｓｉｎφ·ｔａｎδ
（ｓｉｎφ·ｃｏｓ（犔犎犃）－ｃｏｓφ·ｔａｎδ）（ ）２

ｔａｎ犃

λ
＝
ｃｏｓ（犔犎犃）·（ｓｉｎφ·ｃｏｓ（犔犎犃）－ｃｏｓφ·ｔａｎδ）

（ｓｉｎφ·ｃｏｓ（犔犎犃）－ｃｏｓφ·ｔａｎδ）
２ ＋

ｓｉｎ（犔犎犃）·ｓｉｎφ·ｓｉｎ（犔犎犃）
（ｓｉｎφ·ｃｏｓ（犔犎犃）－ｃｏｓφ·ｔａｎδ）

２

犔犎犃 ＝犌犎犃＋λ－

烅

烄

烆 α

（８）

式中，犔犎犃表示的是目标天体的地方时角、犎 表

示的是月面高程。在天文导航观测值仿真的过程

中，以太阳和地球为目标观测天体。则观测方程

的系数矩阵犅ＣＮＳ为：

犅ＣＮＳ＝

ｓｉｎ犺犈

φ

ｓｉｎ犺犈

λ
０

ｔａｎ犃犈

φ

ｔａｎ犃犈

λ
０

ｓｉｎ犺犛

φ

ｓｉｎ犺犛

λ
０

ｔａｎ犃犛

φ

ｔａｎ犃犛

λ

熿

燀

燄

燅
０

式中，犺犈、犃犈 分别表示的是地球对应的高度角和

方位角；犺犛、犃犛 分别表示的是太阳对应的高度角

和方位角。

分别取太阳敏感器测量精度为６″，地球敏感

器测量精度为３６″，采样间隔为５ｓ（同 ＶＬＢＩ采

样间隔一致）的数据进行天文导航仿真实验。观

测值仿真的具体流程如下：

１）通过ＪＰＬ星历（本文采用ＤＥ４２３）获取目

标天体相对于月球的三维相对坐标，通过坐标转

换，转换成观测星体的赤纬、赤经；

２）将通过ＶＬＢＩ解算得到的月球车的月固直

角坐标通过坐标转换，转换成月固系下的赤经、赤

纬；

３）将步骤１）、２）得到的值代入式（６）中模拟

出天文导航的观测值；

４）加入观测误差，如星敏感器误差、星历误差

等。

由于月心直角坐标和月心大地坐标存在如下

的函数关系：

狓狊 ＝ 犖＋（ ）犎 ｃｏｓφｃｏｓλ

狔狊 ＝ 犖＋（ ）犎 ｃｏｓφｓｉｎλ

狕狊 ＝ 犖 １－犲（ ）２ ＋［ ］犎 ｓｉｎ

烅

烄

烆 φ

（９）

式 中，犖 表 示 的 是 卯 酉 圈 半 径，犖 ＝

犪

１－犲２ｓｉｎ２槡 φ

，犪为椭球长半轴，犲为椭球第一离

心率。先对式（９）求全微分，设犅２矩阵为：

犅２＝

犆犖·ｃｏｓλ·ｃｏｓφ－ｃｏｓλｓｉｎφ·犓 －ｓｉｎλ·犓·ｃｏｓφ ｃｏｓλ·ｃｏｓφ

犆犖·ｃｏｓφ·ｓｉｎλ－ｓｉｎλｓｉｎφ·犓 ｃｏｓλ·犓·ｃｏｓφ ｃｏｓφ·ｓｉｎλ

ｃｏｓφ 犖（１－犲
２）＋［ ］犎 ＋ｓｉｎφ（１－犲

２）·｛ ｝犆犖 ０ ｓｉｎ

熿

燀

燄

燅φ

犆犖 ＝犪犲
２（１－犲

２ｓｉｎ２φ）
－
３
２ｓｉｎφｃｏｓφ，犓 ＝犖＋犎

（１０）

（犅２）３×３为两组参数的转换矩阵，转换关系为：
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犱狓狊

犱狔狊

犱狕

烄

烆

烌

烎狊

＝ （犅２）３×３·

犱φ

犱λ

烄

烆

烌

烎犱犎

（１１）

通过犅２矩阵，将天文导航的（犱φ，犱λ）参数转换为

（犱狓，犱狔，犱狕）参数，这样ＶＬＢＩ系统观测方程和天文

导航观测方程的参数就统一起来了。此后同理将天

文导航观测方程围绕滤波值犡^（犽＋１／犽）进行展开。

以ｓｉｎ犺，ｔａｎ犃为观测值，则天文导航的观测方程为：

犣２（狋）＝
ｓｉｎ犺

ｔａｎ
［ ］
犃
＝犺２（狋）犱^犡 ＋犞２（狋）（１２）

式中，犺２（狋）＝犅ＣＮＳ·犅２；犞２（狋）为天文导航系统的

测量噪声。

２　联邦卡尔曼滤波算法

在月球车月固坐标求解的过程中，需要将某

一观测历元某测站的协议地球坐标转换成相应的

月固坐标，该转换过程最后一步是从月心天球坐

标系转换到月固坐标系。犑２０００惯性坐标系到月

固坐标系的转换矩阵犕狋（狋）的计算式为：

犕狋（狋）＝犚犣（μ）犚犡（犻）犚犣（Ω） （１３）

式中，犚犡、犚犣 分别表示的是绕犡 轴、犣轴旋转的

坐标转换矩阵；μ、犻、Ω 可分别由ＪＰＬ星历查得。

对于单点解算，由于状态量 犡^ 从犑２０００惯性坐标

系转换到月固坐标系后随时间变化保持不变［１５］，

所以其状态转移矩阵可表示为：

犡^（犽＋１）＝犕狋（狋犽＋１）（犕狋（狋犽））
－１^犡（犽）

　 ＝Φ（犽＋１，犽）^犡（犽） （１４）

　　本文将 ＶＬＢＩ和ＣＮＳ有机结合起来进行信

息融合。在子滤波器中，采用状态方程式（１４）和

观测方程式（５）构成ＶＬＢＩ子滤波系统，采用状态

方程式（１４）和观测方程式（１２）构成ＣＮＳ子滤波

系统。并采用联邦卡尔曼滤波技术完成系统状态

量的最优估计和信息融合。各子滤波器卡尔曼滤

波算法［１６１７］为：

１）状态一步预测方程：

犡犻（犽＋１／犽）＝Φ（犽＋１／犽）犡犻（犽） （１５）

　　２）状态估值计算方程：

犡犻（犽＋１）＝犡犻（犽＋１／犽）＋犓犻（犽＋１）·

（犣犻（犽＋１）－犎犻（犽＋１）犡犻（犽＋１／犽））（１６）

　　３）滤波增益方程：

犓犻（犽＋１）＝犘犻（犽＋１／犽）犎犻
犜（犽＋１）·［犎犻（犽＋１）

犘犻（犽＋１／犽）犎
犜
犻（犽＋１）＋犚犻（犽＋１）］

－１ （１７）

　　４）一步预测均方差方程：

犘犻（犽＋１／犽）＝

Φ（犽＋１／犽）犘犻（犽）Φ
犜（犽＋１／犽）＋犙犻（犽） （１８）

　　５）估计均方差方程：

犘犻（犽＋１）＝

［犐－犓犻（犽＋１）犎犻（犽＋１）］犘犻（犽＋１／犽）（１９）

式中，犻＝１、２，１表示的是ＶＬＢＩ系统子滤波器，２

表示的是ＣＮＳ子滤波器；犓犻 为增益矩阵；犘犻 为

状态量估计误差方差矩阵；犙犻为系统过程噪声协

方差矩阵；犚犻为系统观测协方差矩阵。

若令主系统不占任何全局信息，仅对子系统

估计进行综合运算。此时系统的全局最优估计状

态为：

犡犵（犽）＝犘犵（犽）［犘
－１
１ （犽）犡１（犽）＋犘

－１
２ （犽）犡２（犽）］

犘犵（犽）＝ ［犘
－１
１ （犽）＋犘

－１
２ （犽）］

－
烅
烄

烆
１

（２０）

之后将全局最优估计值传给两个子滤波器，作为

下一时刻两个子滤波器的估计值（犻＝１，２）。

犡犻（犽）＝犡犵（犽）

犘－１犻 （犽）＝犘
－１
犵β犻

犙－１犻 （犽）＝犙
－１
犵β

烅

烄

烆 犻

（２１）

式中，β１ 为ＶＬＢＩ子系统所对应的信息分配因子；

β２ 为天文导航子系统所对应的信息分配因子。

信息分配因子的选择满足信息守恒式β１＋β２＝１

（０≤β１，β２≤１）且其数值大小跟子滤波器的滤波

精度成正比。为了使联合系统具有更好的自适应

能力，使用基于估计误差矩阵犘的范数动态分配

因子，其计算公式为［１７］：

β犻（犽）＝
（‖犘犻（犽－１）‖犉）

－１

∑
２

犻＝１

（‖犘犻（犽－１）‖犉）
－１

（２２）

式中，犘犻（犽－１）为各子滤波器状态量估计误差方

差矩阵；‖·‖犉 表示的是Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ范数。对于

任意一个矩阵犃 来说，其Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ范数可以表

示为‖犃‖犉＝ ∑ｄｉａｇ（犃
犜·犃槡 ）。

３　月球车位置解算分析

本文采用ＣＥ３月球探测器２０１３年１２月２０

日地面北京（ＢＪ）、昆明（ＫＭ）、乌鲁木齐（ＵＲ）和

上海（ＴＭ）４个ＶＬＢＩ站１９：４１：５７．４３９１２５～２０：

４８：３２．４３９１５６时段的实测观测值来进行月球车

位置的解算。在运用最小二乘算法（ＬＳ）进行

ＶＬＢＩ和ＣＮＳ联合解算时，刚开始给定 ＶＬＢＩ和

ＣＮＳ两类观测值的权阵是不合理的，给定后再采

用赫尔默特验后定权方法［１８］实现最终的权值确

定。之后通过误差方程求解获得改正数，再将初

值和改正数之和作为待求参数，进一步构造误差

方程进行解算，直到小于一定的阈值时解算得到
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最终值。在运用联邦卡尔曼滤波（ＦＫＦ）解算的过

程中，以最小二乘方法解算得到的月球车月固坐

标作为状态量 犡^ 的初始值（单位：ｍ）为：^犡０＝ （１

１７２３３０．９，－４１６０２０．８，１２０８２１９．９），犙矩阵

可根据ＪＰＬ星历的精度得到，犙矩阵过大或过小

都会对滤波的结果产生较大的影响，本文取（单

位：ｋｍ２）：

犙＝ｄｉａｇ（１０－
８，１０－８，１０－８）

犚１、犚２ 由两个观测方程的噪声可以得出。ＶＬＢＩ

子滤波系统中（单位：ｋｍ２）：

犘１ ＝ｄｉａｇ［１，１，１］

犆犖犛子滤波系统中：

犘２ ＝ （（０．０１°）
２，（０．０１°）２）

　　图２所表示的是采用单一解算和分别采用最

小二乘方法、联邦卡尔曼滤波方法联合 ＶＬＢＩ和

ＣＮＳ进行解算，所得到的月球车在犡、犢、犣３个

方向的坐标中误差。图２中最下面一幅图表示的

是联合定位解算和单一解算三维坐标中误差绝对

值之和的差值。从图中可以看出，联合解算较单

一解算、三维坐标方向的精度都有所提高。在使

用最小二乘方法进行联合解算时，犡 方向精度提

高的最大值为２．０ｍ，最小值为０．６ｍ，平均值为

１．０ｍ；犣方向精度提高的最大值为２．１ｍ，最小

值为０．７ｍ，平均值为１．１ｍ；犢 方向提升的最大

值也就只有０．０６ｍ。在使用联邦卡尔曼滤波算

法进行联合解算时，犡、犢、犣三维方向精度最高提

高分别为２９．４ｍ、１３．４ｍ、２８．１ｍ；平均值分别为

１０．５ｍ、２．２ｍ、９．３ｍ。

图２　联合解算和ＶＬＢＩ单独解算的对比

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＪｏｉｎｔＳｏｌｕｔｉｏｎａｎｄ

ＳｉｎｇｌｅＳｏｌｕｔｉｏｎｏｆＶＬＢＩ

　　可以看出，采用ＦＫＦ法进行联合解算的精度

要比采用ＬＳ法解算高。对于三维坐标中误差绝

对值之和的差值，ＬＳ法精度提高的平均值为

２．１ｍ，而ＦＫＦ法精度提高的平均值为２２．０３ｍ。

这是因为在各个子系统运用卡尔曼滤波进行解算

时有初始值约束，在初始值给定较合理时，结果收

敛较快，同时ＦＫＦ法利用信息分配原则来消除各

子状态估计的相关性，实现两个子系统的信息综

合和最优估计［１９］。另外，不管是采用哪种方法进

行联合解算，犢 方向的精度提升都相对较小。这

是因为观测信号的投影大都集中在犢 方向，犢 方

向则反映了较真实的观测精度，故联合解算较单

一解算，改变较小。

在解算经纬度数值时，ＣＮＳ单独解算和分别

采用ＬＳ法、ＦＫＦ法进行联合解算时所得到的经

纬度方向的误差如图３所示。

图３　 经纬度方向误差对比

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＥｒｒｏｒｉｎＬｏｎｇｉｔｕｄｅＤｉｒｅｃｔｉｏｎ

＆ＬａｔｉｔｕｄｉｎａｌＤｉｒｅｃｔｉｏｎ

ＣＮＳ短时测量精度受测量仪器精度的限制，

导致其精度较低，在单独采用ＣＮＳ进行解算时，

经纬度方向的误差较大并且波动也较大。而当采

用联合解算的时候，因为加入了 ＶＬＢＩ观测量和

距离约束条件，较单独采用角度信息进行求解时，

使得经纬度方向的误差的波动小很多。这反映了

在加入ＶＬＢＩ观测量之后，ＣＮＳ的解算更加的稳

定且解算精度有较大的提升。而且使用ＦＫＦ法

解算比ＬＳ法解算精度高，这是因为ＦＫＦ法能得

到更优的局部估计和信息综合。

　　在进行实例解算时，同样使用了地面 ＢＪ、

ＫＭ、ＵＲ和ＴＭ４个ＶＬＢＩ测站的数据。分别使

用单一解算和联邦卡尔曼滤波联合算法计算了地
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面ＵＲＫＭＴＭ、ＵＲＫＭＢＪ、ＵＲＢＪＴＭ和ＴＭ

ＢＪＫＭ４条基线的残差平均值和残差闭合值。

以ＵＲＫＭＴＭ基线为例，将ＫＭＵＲ基线残差值

减去ＫＭＴＭ基线残差值，再加上ＵＲＴＭ基线残

差值得到这３台站的残差闭合值。表１列出了相

应的解算结果，可见联合解算较单独解算，４条基

线的残差平均值和残差闭合值的精度都有所提高。

表１　基线残差平均值和闭合值／ｍ

Ｔａｂ．１　ＴｈｅＭｅａｎＶａｌｕｅａｎｄｔｈｅＣｌｏｓｕｒｅ

ＶａｌｕｅｏｆＢａｓｅｌｉｎｅＲｅｓｉｄｕａｌ／ｍ

残差
ＵＲＫＭ

ＴＭ

ＵＲＫＭ

ＢＪ

ＵＲＢＪ

ＴＭ

ＴＭＢＪ

ＫＭ

单一残差平均值 －２．５６ ０．３１ ０．６７ －２．６１

单一残差闭合差 ３．４４ ０．１６ －０．１５ －３．４２

联合残差平均值 －２．５１ ０．３２ ０．６６ －２．５７

联合残差闭合差 ３．４０ ０．１６ －０．１４ －３．３７

４　结　论

本文根据月球车导航的实际应用要求，设计

并实现了一种 ＶＬＢＩ联合ＣＮＳ的月球车定位方

法。分别介绍了ＶＬＢＩ观测定位模型、ＣＮＳ观测

模型，之后根据联邦卡尔曼滤波原理联合了ＶＬ

ＢＩ和ＣＮＳ系统。通过实测数据实际解算结果可

以得出以下结论。

１）联合解算较单一解算，月球车定位的精度

得到提升。

２）采用联邦卡尔曼滤波进行联合解算较最小

二乘方法，精度更高。且组合系统的可靠性更高，

系统容错能力更强。

但该组合导航模型也存在一些不足之处，

ＶＬＢＩ定位的优势主要是横向精度较高，但其径

向精度较差。如果能将 ＶＬＢＩ数据和测距、测速

数据结合，则横向、径向精度会更高，二者结合将

会有更好的互补性。
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