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嫦娥三号落月段中欧联合测量弱信号相位估计
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摘　要：干涉测量技术对于直接获取月球和深空探测器空间方位，开展科学研究具有非常重要的意义。提出

了一种利用高品质因数天线获取的探测器高动态飞行段估计信息，对远距离异地较低接收品质因数天线接

收的弱信号进行补偿，进而实现弱信号窄带跟踪的方法。利用嫦娥三号动力落月段中欧联合干涉测量获取的

原始数据进行了验证，结果表明，基于该方法补偿后的弱信号只需采用噪声带宽５Ｈｚ的数字锁相环即可实现

精确相位跟踪，对新诺舍站ＤＯＲ（ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｏｎｅｗａｙｒａｎｇｉｎｇ）音信号的相位估计标准差低至３．４°。该方法可

应用于中国未来月球和深空探测，以及机构间干涉测量交互支持。

关键词：月球探测；动力飞行；弱信号；多普勒补偿；窄带跟踪

中图分类号：Ｐ２２８．５　　　　文献标志码：Ａ

　　中国于２０１３年底成功实施了嫦娥三号月球

探测任务。由着陆器和巡视器共同组成的嫦娥三

号探测器于北京时间２０１３年１２月１４日２１时开

展了月面动力飞行下降，并成功在虹湾区域软着

陆［１］，随后释放巡视器开展了月面巡视漫游和就

位探测，成为中国月球和深空探测历程上又一个

重要里程碑。

在嫦娥三号任务中，中国首次利用新建的佳

木斯６６ｍ深空站和喀什３５ｍ深空站开展了干

涉测量试验应用，特别是在嫦娥三号探测器动力

落月飞行段期间和落月前后，与欧洲空间局位于

澳大利亚西海岸的新诺舍３５ｍ深空站共同开展

了干涉测量机构间交互支持验证试验，获取了有

效的干涉测量信号原始电平数据。

起源于天体测量和天体物理领域的甚长基线

干涉测 量 （ｖｅｒｙｌｏｎｇｂａｓｅｌｉｎｅｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ，

ＶＬＢＩ）技术，通过在两个（或更多）测站精确测量

来自同一河外射电源的信号波前到达两个测站的

时间延迟，可以获得射电源角位置的精确测量［２］。

由于具有超高精度的空间目标方位测量能力，

ＶＬＢＩ技术于２０世纪７０年代开始应用于深空探

测航天器导航［３］，并逐渐演化成为由国际空间数

据咨询委员会制订相关技术标准［４５］的双差分单

向测距技术（ｄｅｌｔａｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｏｎｅｗａｙｒａｎｇｉｎｇ，

ＤｅｌｔａＤＯＲ），被各大航天机构作为深空探测地基

无线电导航不可或缺的技术手段，并在历次深空

探测任务中发挥了重要作用［６］。

基于干涉测量的技术特点，利用相距数千甚

至上万千米且对航天器共视的各类天线开展联合

测量，可显著提高对航天器的空间方位测量能力。

美国深空网和欧空局深空站曾多次开展机构间天

线联合测量以获取高质量的测量数据［７］。另一方

面，由于深空探测中航天器距离地球遥远，通常需

要大口径天线接收以保证干涉测量相关处理中对

信号差分相位的估计精度，而小口径天线则由于

接收能力较弱通常会导致相位估计精度恶化。本

文提出了一种在航天器干涉测量相关处理中，基

于月球和深空航天器到达地面各测站信号动态的

相关性，通过利用大口径天线获取的航天器运动

状态估计信息，实现对小口径天线接收弱信号的

动态补偿，以提高小口径天线接收弱信号的相位

估计质量，并利用嫦娥三号动力落月飞行段中欧

联合干涉测量佳木斯６６ｍ和新诺舍３５ｍ天线

接收的实测数据进行了验证。
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１　基本数学模型

１．１　航天器干涉测量基本模型

航天器干涉测量从原理上讲是一种 ＴＤＯＡ

（ｔｉｍｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆａｒｒｉｖａｌ）体制的测向技术，如

图１所示
［８］。表示为：

图１　干涉测量基本原理示意图

Ｆｉｇ．１　ＤｉａｇｒａｍｏｆＶＬＢＩＴｒａｃｋｉｎｇ

犮·τ犵 ＝犔ｃｏｓθ （１）

式中，τ犵为航天器信号到达两个测站的时延；犔为

基线长度；θ为航天器信号的波达方向与两测站

形成空间基线间的几何夹角；犮为光速。

由此可见，航天器信号时延的测量误差所引

起的航天器空间方位的估计误差为：

ｄθ＝－
犮·ｄτ犵
犔ｓｉｎθ

（２）

　　可见，基线长度越长，单位时延误差所引起的

空间方位误差越小。

在进行航天器干涉测量时，通常航天器发射

调制有多个正弦信号的载波，形成如图２所示的

航天器干涉测量信号频谱结构。其中载波信号ω犮

主要用于信号捕获和同步，内侧音ω犮－ω１、ω犮＋ω１

主要用于时延的整周模糊计算，外侧音ω犮－ω２、

ω犮＋ω２ 主要用于决定时延的测量精度。在估计得

出各信号分量到达两个测站差分相位之后，即可

获得对时延τ犵 的估计：

τ犵 ＝
（ω犮＋ω２）－（ω犮－ω２）

２ω２
（３）

式中，（ω犮＋ω２）为信号分量ω犮＋ω２到达两个测

站的差分相位；（ω犮－ω２）为信号分量ω犮－ω２ 到

达两个测站的差分相位。

因此，为获取时延，需要首先得出测站收到航

天器信号时刻航天器各信号分量的相位估计值。

图２　航天器干涉测量频谱结构

Ｆｉｇ．２　ＳｐｅｃｔｒｕｍＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔＶＬＢＩ

１．２　航天器接收信号模型

航天器载波信号到达两个测站犃、犅并完成

下变频之后的接收信号模型分别为：

狊ω犮
犃
（狋）＝犛ω犮犃ｅｘｐｊω犮狋－ωＬＯ犃狋－

ω犮
犮
狆犃（狋）＋（ ）［ ］犃

（４）

狊ω犮
犅
（狋）＝犛ω犮犅ｅｘｐｊω犮狋－ωＬＯ犅狋－

ω犮
犮
狆犅（狋）＋（ ）［ ］犅

（５）

式中，狊ω犮
犃
、狊ω犮
犅
分别为犃、犅站接收信号的载波信号

幅度；ω犔犗
Ａ
、ω犔犗

Ｂ
分别为 犃、犅 站的本振频率；

狆犃（狋）、狆犅（狋）分别为航天器与犃、犅站之间的信号

传输距离；犃、犅 分别为犃、犅站的本振相位。

同理，以ωＤＯＲ ＝ω犮＋ω２ 为例，航天器侧音信

号到达两个测站犃、犅并完成下变频之后的接收

信号模型分别为：

狊ωＤＯＲ
犃
（狋）＝犛ωＤＯＲ犃

ｅｘ ［（ｐｊωＤＯＲ狋－ωＬＯ
Ａ
狋－

ωＤＯＲ
犮
狆犃（狋）＋ ）］Ａ （６）

狊ωＤＯＲ
犅
（狋）＝犛ωＤＯＲ犅

ｅｘ ［（ｐｊωＤＯＲ狋－ωＬＯ犅狋－

ωＤＯＲ
犮
狆犅（狋）＋ ）］Ｂ （７）

式中，犛ωＤＯＲ
犃
、犛ωＤＯＲ
犅
分别为犃、犅站接收信号的侧音

信号幅度，其余符号含义同前。

１．３　航天器信号相位估计策略

航天器信号相位估计的目的是获取航天器各

信号分量到达两个测站的差分相位，进而通过带

宽综合技术得出航天器信号到达两个测站的时

延。差分相位即可按照传统天文ＶＬＢＩ处理中通

过先验时延补偿再进行互相关处理求取，也可根

据航天器发射信号为正弦波这一特性，根据统计

信号处理中的自适应最优估计理论进行单独相位

估计再进行站间差分处理得出。考虑到嫦娥三号

落月段动力飞行过程力学模型复杂，很难建立准

确的先验时延模型，并按照天文 ＶＬＢＩ处理的流

程进行信号相关处理，因此采用数字锁相环对信

号进行相位跟踪和估计是可行的策略，考虑到嫦

３４４１
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娥三号落月段高动态飞行特性，则锁相环阶数为

３阶。

数字锁相环的有关内容见文献［９１０］。决定

环路跟踪特性和噪声性能的重要参数是环路单边

噪声带宽犅犔。当数字锁相环稳定锁定信号并进

行连续跟踪后，环路相位跟踪误差可按下式计

算［９］：

σ
２
 ＝

犖０犅犔
犘犆

（８）

式中，σ
２
 为相位跟踪误差的方差；犖０为测站接收

机的热噪声功率谱密度；犘犆 为测站接收信号的

功率。当热噪声引起的相位跟踪误差达到一定程

度时，会导致环路失锁。因此通常将犅犔尽可能地

取小，以克服热噪声误差。

对于狀阶环路，其稳态跟踪时由输入信号带

来的相位误差按下式计算［１０］：

θ犲 ＝
ｄ狀犚／ｄ狋狀

ω
狀
０

（９）

式中，ｄ狀犚／ｄ狋狀为引起信号频率狀阶动态的狀阶加

速度；ω０ 是环路的特征频率，与单边噪声带宽犅犔

成正比。当输入信号存在２阶相位变化时，３阶

环路可以实现对信号动态无误差的自适应跟踪。

但是当信号存在目标加加速度引起的３阶动态应

力时，则３阶环路会存在固有的偏差，当偏差达到

一定程度时，导致环路失锁。因此通常将犅犔尽可

能取大，以克服加加速度及高阶动态应力误差。

深空通信是典型的功率受限系统，为节省能

量，通常载波信号被分配有较大的发射功率，而各

ＤＯＲ侧音的功率相较载波功率要低十余分贝。

对于同一测站而言，实现载波信号捕获同步即可

实现对本站接收信号动态的近无偏估计，因此通

常对载波跟踪采用较大的环路单边噪声带宽。利

用载波估计所获取的目标动态信息后，对各ＤＯＲ

音进行动态补偿，即可采用很窄的环路单边噪声

带宽，以适应ＤＯＲ音的弱信号特性。

２　远距离站间信号动态补偿

为尽可能提高对航天器信号的接收质量，获

取高质量的相位估计结果，通常采用具有较大增

益的天线接收信号。对于抛物面天线而言，接收

增益与天线口径的平方成正比，以中国深空网大

天线为例，６５ｍ天线理论上比３５ｍ天线接收增

益高近６ｄＢ。即对同一个航天器发出的信号，采

用数字锁相环跟踪６５ｍ天线接收的载波可采用

的环路带宽是跟踪３５ｍ天线接收载波跟踪环路

的４倍，两个环路所对应的热噪声误差相同。而

６５ｍ天线接收信号跟踪环路由于具有更大的带

宽，可以跟踪具有更高动态的信号。若干涉测量

均采用大口径天线进行信号接收，以便实现信号

高动态的跟踪，但由于天线造价与天线口径的立

方成正比，因此代价很高。为此，下面根据月球和

深空航天器站心径向距离的近似模型，分析干涉

测量异地远距离测站接收信号动态的相关性，并

提出异地远距离站间接收信号动态补偿方法。

Ｔｈｏｒｎｔｏｎ等
［１１］指出，月球和深空航天器到

测站站心的径向距离ρ可一阶近似为如下模型：

ρ≈狉－［狉狊ｃｏｓδｃｏｓ（φ－α）＋狕狊ｓｉｎδ］ （１０）

式中，狉为航天器到地心的距离；α、δ分别为航天

器的赤经、赤纬；［狉狊，狕狊，φ］为测站在地心系下的

柱坐标。具体如图３所示。

图３　航天器径向距离模型

Ｆｉｇ．３　ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＴｏｐｏｃｅｎｔｒｉｃＲａｎｇｅＭｏｄｅｌ

　　对式（１０）求导，可得航天器到测站站心距离

变化率ρ的近似表达式：


ρ≈

狉－狕狊δｃｏｎδ＋狉狊δｓｉｎδｃｏｓ（φ－α）·

狉狊（φ－
α）ｃｏｓδｓｉｎ（φ－α） （１１）

　　可见，ρ是两部分运动复合叠加而成，一部分

是由航天器相对地心的径向距离变化率引起，一

部分则是由航天器角运动与地球自转叠加引起。

在诸如航天器落月段等高动态飞行段，航天

器相对地心的距离变化率狉变化十分剧烈，而由

于月球和深空航天器距离地球十分遥远，短时间

空间方位的剧烈变化所引起的航天器相对地心的

赤经、赤纬变化很小，因此，对于异地远距离干涉

测量的测站而言，两站接收信号中大部分动态狉

是相同的，不同的部分是由两测站地心坐标不同

所对应的角复合运动。

下面以嫦娥三号动力落月段标称落月轨迹为

例，分析中欧联合干涉测量期间佳木斯６６ｍ天

线和新诺舍３５ｍ天线接收信号的动态特性。

４４４１



　第４４卷第１０期 　　　　郝万宏等：嫦娥三号落月段中欧联合测量弱信号相位估计

嫦娥三号动力落月段期间，探测器到佳木斯

站和新诺舍站的站心径向距离变化率如图４（ａ）

所示。可见，两条径向距离变化率曲线具有高度

的相似性，这主要是由探测器在短时间内地心径

向距离变化率的剧烈变化引起。

为验证式（１１）的有效性，按照嫦娥三号落月

标称轨迹得出的赤经、赤纬及其变化率，以及佳木

斯、新诺舍两个站的地心柱坐标计算角复合运动

对应的动态，并分别对佳木斯、新诺舍的站心距离

变化率进行补偿，可分别得出由佳木斯、新诺舍的

站心距离变化率计算得出的地心距离变化率，如

图４（ｂ）所示。

（ｂ）计算的地心距离变化率

图４　嫦娥三号动力落月段距离变化率

Ｆｉｇ．４　ＴｈｅＲａｎｇｅＲａｔｅｏｆＣｈａｎｇ’Ｅ３ＰｏｗｅｒＤｅｓｃｅｎｄｉｎｇ

　　由图４（ｂ）可见，计算得出的两条地心距离变

化率曲线基本一致，由于式（１１）是站心距离变化

率的近似模型，因此两条地心距离变化率曲线仍

存在微小偏差，同时也说明了式（１１）对站心距离

变化率近似的有效性。

图５为佳木斯站和新诺舍站的站心径向距离

变化率之差。可以看出，差分后几乎抵消了地心

距离变化率带来的动态，残余动态主要由测站地

理位置差异所引起的复合角运动差异。但差分径

向距离变化率曲线相较单站径向距离变化率曲

线，变化范围减小了约２个数量级。

图５　嫦娥三号动力落月段差分站心距离变化率

Ｆｉｇ．５　ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌＴｏｐｏｃｅｎｔｒｉｃＲａｎｇｅＲａｔｅｏｆ

Ｃｈａｎｇ’Ｅ３ＰｏｗｅｒＤｅｓｃｅｎｄｉｎｇ

　　通过上述分析可见，由于佳木斯站天线品质

因数更大，可以采用较宽噪声带宽的数字锁相环

跟踪信号，获取对目标运动状态信息的估计。然

后利用该运动状态信息对新诺舍站的信号动态进

行补偿，补偿后的信号仅包括测站地理位置差异

所引起的复合角运动差异，可采用更窄噪声带宽

的数字锁相环跟踪信号估计信号相位。这就是异

地远距离大天线接收信息辅助小天线信号跟踪实

现高精度估计的原理。

３　中欧联测实测数据处理

北京时间２０１３年１２月１４日２１时，佳木斯

站和新诺舍站共同开展了嫦娥三号动力落月段中

欧联合干涉测量试验。

佳木斯站以５００ｋＨｚ的复采样速率分别记

录了嫦娥三号发出的载波信号、±３．８ＭＨｚＤＯＲ

侧音信号和±１９．２ＭＨｚＤＯＲ侧音信号。新诺

舍站以２００ｋＨｚ复采样速率分别记录了嫦娥三

号发出的载波和±３．８ＭＨｚＤＯＲ侧音信号。两

站接收载波信号的频谱如图６所示。

对佳木斯站接收的载波信号进行跟踪，由于

信号具有较高的高阶动态，选取噪声带宽为５０

Ｈｚ，可实现对载波信号的锁定和稳定跟踪。鉴相

误差如图 ７（ａ）所示，统计结果表明载波信

号的相位跟踪误差标准差约为４．３°。图７（ｂ）是

基于佳木斯站载波原始数据获取的对于载波多普

勒频率的估计曲线。

基于佳木斯站载波估计获得的目标多普勒动
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（ａ）佳木斯站接收　　　　　　　　　　　　　（ｂ）新诺舍站接收

图６　嫦娥三号动力落月段载波接收频谱（１ｍｉｎ数据）

Ｆｉｇ．６　ＣａｒｒｉｅｒＳｐｅｃｔｒｕｍｏｆＣｈａｎｇ’Ｅ３ＰｏｗｅｒＤｅｓｃｅｎｄｉｎｇ（ＯｎｅＭｉｎｕｔｅＤａｔａ）

（ａ）相位跟踪误差　　　　　　　　　　　　　（ｂ）载波多普勒估计

图７　嫦娥三号动力落月段佳木斯站载波相位跟踪结果（１０ｍｉｎ数据）

Ｆｉｇ．７　ＣａｒｒｉｅｒＴｒａｃｋｉｎｇＲｅｓｕｌｔｓｏｆＣｈａｎｇ’Ｅ３ＰｏｗｅｒＤｅｓｃｅｎｄｉｎｇｉｎＪｉａｍｕｓｉＳｔａｔｉｏｎ（ＴｅｎＭｉｎｕｔｅｓＤａｔａ）

态信息，对新诺舍站记录的载波原始电平数据进

行补偿。采用噪声带宽为５Ｈｚ的数字锁相环对

补偿后的载波电平数据进行相位估计。鉴相误差

如图８（ａ）所示，锁相环输出的多普勒频率如图８

（ｂ）所示，统计结果表明新诺舍站载波信号的相

位跟踪误差标准差约为１．９°。

　　（ａ）相位跟踪误差　　　　　　　　　　　　　（ｂ）载波差分多普勒估计

图８　嫦娥三号动力落月段新诺舍站载波相位跟踪误差（１０ｍｉｎ数据）

Ｆｉｇ．８　ＣａｒｒｉｅｒＴｒａｃｋｉｎｇＥｒｒｏｒｓｏｆＣｈａｎｇ’Ｅ３ＰｏｗｅｒＤｅｓｃｅｎｄｉｎｇｉｎＮｅｗＮｏｒｃｉａＳｔａｔｉｏｎ（ＴｅｎＭｉｎｕｔｅｓＤａｔａ）
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　　为进一步验证对弱信号补偿动态实现精确相

位估计的能力，基于佳木斯站载波估计获得的目

标多普勒动态信息，对新诺舍站记录的＋３．８

ＭＨｚＤＯＲ音原始电平数据进行补偿。采用噪声带

宽为５Ｈｚ的数字锁相环对补偿后的信号电平数据

进行相位估计。ＤＯＲ音原始频谱如图９（ａ）所示。

图９（ｂ）中上图为多普勒补偿前采用５０Ｈｚ

带宽锁相环对ＤＯＲ音信号进行跟踪时的鉴相误

差，统计结果表明，其相位跟踪误差标准差约为

１０．６°；图９（ｂ）中下图为多普勒补偿后信号跟踪

的鉴相误差，统计结果表明，ＤＯＲ音相位跟踪误

差标准差约为３．４°。锁相环输出的多普勒频率

与图８（ｂ）相似。

　　　（ａ）原始数据频谱（１ｍｉｎ数据）　　　　　　（ｂ）多普勒补偿前后的相位跟踪误差

图９　嫦娥三号动力落月段新诺舍站＋３．８ＭＨｚＤＯＲ音处理结果

Ｆｉｇ．９　＋３．８ＭＨｚＤＯＲＴｏｎｅＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＲｅｓｕｌｔｓｏｆＣｈａｎｇ’Ｅ３ＰｏｗｅｒＤｅｓｃｅｎｄｉｎｇＲｅｃｅｉｖｅｄｉｎＮｅｗＮｏｒｃｉａＳｔａｔｉｏｎ

　　由上述计算结果可见，在实现佳木斯站载波

多普勒估计及其对新诺舍站载波、＋３．８ＭＨｚ

ＤＯＲ音信号的补偿以后，新诺舍站接收信号仅利

用窄至５Ｈｚ的噪声带宽即可完全适应补偿后信

号的残余动态。虽然新诺舍站天线增益不及佳木

斯站大天线的接收增益，但低噪声带宽极大地提

高了对新诺舍站接收信号的相位跟踪精度。特别

是对于新诺舍站接收的＋３．８ＭＨｚＤＯＲ音，其

信噪谱密度比相较载波信号低约１２ｄＢ，但采用

补偿和窄带跟踪联合的方式，显著提高了对ＤＯＲ

音信号相位的估计精度。根据式（３）可知，提高

ＤＯＲ音信号的相位估计精度可提高对航天器几

何时延的估计精度。

上述结果还表明，开展干涉测量的地面天线

不一定全部具有大口径，只要有一面大天线具有

足够的接收增益，以便能够采用较高的环路噪声

带宽跟踪航天器地心径向运动引起的信号高动

态，其余共视小天线则可利用大天线估计的航天

器运动信息对本地数据进行多普勒补偿，进而可

采用较窄环路噪声带宽跟踪信号残余动态。这种

方法可显著降低开展干涉测量地面天线网络的建

设成本。

４　结　语

本文提出了一种在航天器干涉测量相关处理

中，基于月球和深空航天器到达地面各测站信号

动态的相关性，通过利用大口径天线获取的航天

器运动状态估计信息，实现对小口径天线接收弱

信号的动态补偿，以提高小口径天线接收弱信号

的相位估计质量。利用嫦娥三号动力落月段标称

落月轨迹验证了航天器站心距离变化率近似模型

的有效性。在嫦娥三号动力落月段中欧联合干涉

测量试验中，利用这种方法实现了佳木斯站接收

载波估计的航天器动态信息对新诺舍站接收的弱

ＤＯＲ音信号的窄带跟踪和高精度相位估计。这

种方法可用于未来中国的月球和深空探测任务。
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