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Abstract :In lunar exploration project of Chinese “Chang- E”, the orbit deter mination and measure ment control sys-

temfor “Chang E-1”lunar exploration satellite consist of the existing S band spaceflight measurement control net-

work ( Unified S- band USB) and Very Long Baseline Interfero metry ( VLBI) . The main mission of VLBI in Chi-

nese lunar exploration project is providing the angular position of circumlunar satellite for orbit deter mination . GPS

( Global Positioning Syste m) and SLR ( Satellite Laser Ranging) are the t wo maintechniques on satellite precise or-

bit deter mination , but GPS is only used in LEO ( Lo w Earth Orbit) satellite orbit deter mination . For HEO ( High

Earth Orbit) , the orbit deter mination precision may be very poor or can not be deter minated by GPS. SLR may be

used in the orbit deter mination for this satellite , but it should be amounted by laser reflector , andit is also li mited by

the height of orbit . Moon is 384 thousand kilo meters far away fro mthe Earth . The space geodesy techniques served

onearthsuch as GPS and SLRcan not deter minate such far distant satellite orbit . While with the capability and pre-

dominance of deep space observation , VLBI can be used inlunar exploration satellite orbit deter mination . In this pa-

per , we present a new method of VLBI point positioning which can be fit for the demand of angular surveying on

Chinese lunar exploration project . The necessary of VLBI point positioning on the exploration lunar project is ana-

lyzed in this paper . The basic theory and realization method of satellite point positioning using VLBI are discussed .

Surveying model is also established in this paper . The correctness of this methodis checked by using si mulated data ,

and analyzed the result .
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摘 要: 中国实施的“嫦娥”探月工程中,探月卫星的定轨测控系统由我国现有的S 频段航天测控网( USB) 和甚

长基线干涉测量( VLBI) 系统组成。系统中,VLBI 技术主要为绕月卫星定轨提供卫星的角位置。本文分析了

在探月项目中,VLBI 单点定位的必要性。探讨了 VLBI 技术用于探月卫星单点定位的基本原理及其实现方

法。通过算例对模拟数据进行处理, 检验了方法的正确性。对结果进行分析, 得出一些结论。 �
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1  引 言

月球是地球惟一的天然卫星,距地球平均距

离约384 000 km,是人类进行深空探测、向外层

空间发展的最理想的跳板和中转基地。中国于

2004 年启动了以月球探测为主的深空探测研究。



我国的探月工程分“绕”、“落”、“回”三个阶段。简

洁地说,“绕”就是研制和发射中国第一颗月球探

测卫星, 对月球进行全球性、整体性与综合性探

测,以获取月球的3 维立体图像等;“落”就是发射

月球软着陆器,试验月球软着陆和月球车巡视勘

察,对月球进行探测, 并开展月基天文观测等;

“回”就是不仅向月球发射软着陆器,而且发射小

型采样返回舱,采集关键性月球样品返回地球。

作为深空探测的第一步,计划在2007 年发射第一

颗探月飞行器,即所谓的“嫦娥1 号”绕月卫星,实

现绕月飞行的目标, 并争取分别在2010 年前和

2020 年前实现“落”和“回”的目标。目前,整个工

程进展非常顺利,“嫦娥一号”的五大系统已经基

本完成调试和试运行,预计2007 年“嫦娥一号”

卫星可以按计划如期发射升空。

全球定位系统( GPS) 和卫星激光测距系统

( SLR) 是卫星精密定轨的2 种主要手段[ 1] 。但是

GPS 技术一般用于低轨卫星的精密定轨,对于高

轨卫星定轨精度很差或无法定轨[ 2 ,3] 。SLR 定轨

时,要求卫星必须安装激光反射器,且对轨道高度

也有一定的限制[ 4] 。由于月球距离地球 38 . 4

万km之远, 比一般的高轨卫星距离远许多。要

在这么远的距离上对探月卫星进行定轨, GPS 等

主要服务于地球的空间大地测量技术显得无能为

力。上世纪60 年代发展起来的甚长基线干涉测

量( Very Long Baseline Interfero metry , VLBI) 技

术对深空量级的远距离目标探测具有极大的优

势,可以应用于探月卫星的定位、定轨[ 5]
。常规

的天测测地 VLBI 观测中, 其观测目标是遥远的

河外射电源, VLBI 能够以亚 mas 的精度确定距

地球远至数亿光年的河外射电源的角位置[ 6] 。

近20 年来, 由于人类对深空探测的需要, 利用

VLBI 对人造卫星及航天器进行跟踪观测及定位

的作用和意义日益受到关注。美国的一系列火星

探测活动,如火星全球勘测者、“奥德赛”号和“勇

气”号的跟踪定位,都采用了 VLBI 技术[ 7 ,8]
。日

本的SELENE 月球探测计划,也采用了 VLBI 技

术测定月球的重力场
[ 9 ,10]
。在我国,绕月探测项

目也利用我国的VLBI 设备对月球探测卫星进行

观测,与 USB 技术对月球探测卫星进行联合定

轨[ 11] 。利用VLBI 技术的单点定位方法,可以实

现对探月卫星定轨的要求。

利用 VLBI 对卫星的时延与时延率观测数

据,根据卫星与台站间的几何关系可以求得卫星

的赤经 α和赤纬δ,即卫星的角位置。根据理论

分析,至少要3 条以上同步观测的独立基线才能

解出卫星的3 维矢量[ 12] 。我国现有上海、北京、

昆明、乌鲁木齐4 个台站,可构成6 条基线的VL-

BI 基线网,正好可以满足对卫星的定位要求。对

于月球探测卫星而言,测控的目的是确定其轨道,

可以由某组轨道根数描述,即定轨。定轨是将不

同时刻的位置参量统一由一组轨道根数描述,而

单点定位则是分别确定各时刻的位置参量。探月

卫星进入轨道是一个非常复杂的过程。在奔月阶

段,VLBI 观测无法快速给出满足定轨要求的轨

道根数,但在“嫦娥”工程中,需要对卫星的位置进

行跟踪监测,项目要求每分钟提供一次卫星的位

置,这样只能应用 VLBI 单点定位的方法来实现。

在绕月阶段,如果轨道的初始参量不准确或者在

某观测弧段上没有足够的观测数据,同样不能满

足定轨要求,在这种情况下, VLBI 单点定位同样

发挥着重要的作用。单点定位对观测弧段的长短

没有要求,可以快速、实时地解出卫星的角位置,

以满足工程的需求。由此看来, VLBI 单点定位

在项目中是十分重要的。本文在推导了 VLBI 单

点定位原理的基础上建立了观测模型,并用模拟

数据进行了相应的解算和分析。

2  VLBI 单点定位方法探讨及实现

2.1 单点定位原理

VLBI 单点定位的基本几何关系如图 1 所

示,设在某选定的坐标系中的 t 0 时刻某波前从卫

星 S 出发, 分别在 t 1 , t 2 时刻被测站 O1 , O2 接

收,对应的测站至卫星矢量分别为S
→

1 , S
→

2。设 E

为t 0 时刻地心位置,此时测站的地心矢量分别为

R
→

1 , R
→

2 , S
→

e 为地心至卫星矢量。则有

S
_

1( t 1) = S
_

e( t 0) - R
_

1( t 1)

S
_

2( t 2) = S
_

e( t 0) - R
_

2( t 2)
( 1)

对于VLBI 测量,观测时延ΔT 可表示为

ΔT = ( t 2 - t 1) + τ2 - τ1 = Δt + Δτ ( 2)

其中,Δt 是几何时延,就是假定在真空情况下,光

线经过光程 S2 和 S1 的时间差。几何时延直接

和卫星的站心坐标矢量建立几何关系。Δτ是由

多种原因引起的附加时延总和。如果能用一定的

物理模型计算出附加时延差的采用值,则可以由

式( 2) 给出几何时延Δt 的观测值,并建立如下方

程
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cΔt = ΔS = S2( t 2) - S1( t 1) ( 3)

图1  单点定位基本几何关系

Fig .1  Geo metrical relation of point positioning

两站心坐标矢量的模为

S1( t 1) = [ ( xe( t 0) - x1)
2 + ( ye( t 0) - y1)

2 +

    ( z e( t 0) - z 1)
2]

1
2

S2( t 2) = [ ( xe( t 0) - x2)
2 + ( ye( t 0) - y2)

2 +

    ( z e( t 0) - z 2) 2]
1
2

( 4)

于是

ΔS = [ ( x e( t 0) - x 1)
2 + ( ye( t 0) - y1)

2 +

  ( z e( t 0) - z 1)
2]

1
2 - [ ( xe( t 0) - x 2)

2 +

  ( ye( t 0) - y2) 2 + ( ze( t 0) - z2) 2]
1
2

( 5)

式( 5) 即是 VLBI 用于人造卫星观测的基本几何

关系式。方程左端是经过附加时延改正后的几何

光程差的观测值,右端是卫星在光子发射时刻的

地心赤道坐标以及两台站在接收时刻的地心赤道

坐标的函数。台站坐标已知,卫星坐标是待定值。

假定在 n 条基线上,同时观测到卫星在 t 0 时

刻发出的光子,每条基线都可给出形如式( 5) 的观

测方程。如果有三条以上基线同时观测得到的独

立的误差方程,即可解出卫星的位置坐标,这就是

VLBI 单点定位的基本原理。

2.2 观测模型的构建

在 t 0 时刻,两台站的状态参量( 位置和速度

矢量) R
_

1( t 0) , R
·
_

1( t 0) 和R
_

2( t 0) , R
·
_

2( t 0) 可精确获

得。卫星的状态参量R
_

s( t 0) , R
·
_

s( t 0) 可根据初始

轨道计算出其近似值。于是, 在 t 时刻台站的位

置参量可以通过岁差、章动、自转、极移和国际地

球参考架( I TRF) 中的站坐标和速度而准确推求,

可表示为如下形式:

R
_

1( t) = R
_

1( t 0) +∫
t

0
R
·
_

1( t) dt

R
_

2( t) = R
_

2( t 0) +∫
t

0
R
·
_

2( t) dt

( 6)

该时刻卫星的位置参量可以类似地表示为

R
_

s( t) = R
_

s( t 0) +∫
t

0
R
·
_

s( t) dt ( 7)

在VLBI 观测中,观测时延τ为[ 13]

τ= τg + Δτc + Δτat m + Δτi on ( 8)

其中,τg 为几何时延,Δτc 为仪器和钟偏时延,

Δτat m为中性大气时延( 与频率无关) ,Δτion为电离

层附加时延。

t 时刻台站O1 接收到某波前,对应位置矢量

为R
_

1( t) 。若相关处理得到的该时刻的时延为τ

( 台站 O2 接收时刻相对于台站 O1 的时间延迟) ,

则台站 O2 的位置矢量为R
_

2( t + τ) 。若该信号

波前在卫星 S 和台站 O1 之间的传输时间为 t r ,

则卫星在发出此信号波前的时刻其位置矢量为

R
_

s( t - t r) 。于是这一过程的数学模型表示为[ 14]

cτ( t 1) = | R
_

2( t 1 + τ) - R
_

s( t 1 - t r) | -

| R
_

1( t 1) - R
_

s( t 1 - t r) | ( 9)

其中, c 为光速。参照式( 6) ,( 7) ,( 9) 中其他各量

依次表示如下:

R
_

1( t) = R
_

1( t 0) +∫
t

t
0

R
·
_

1( t) dt

R
_

2( t + τ) = R
_

2( t 0) +∫
t + τ

t
0

R
·
_

2( t) dt

R
_

s( t - t r) = R
_

s( t 0) +∫
t - t

r

t
0

R
·
_

s( t) dt

( 10)

实测情况下,本地频标与标准钟之间存在差

异以及传输路径上大气对信号的延迟效应和仪器

延迟等,需要对式( 9) 作如下修正,

cτ( t 1) = [ ( | R
_

2( t 1 + τ) - R
_

s( t 1 - t r) |) -

( | R
_

1( t 1) - R
_

s( t 1 - t r) |) ] +

Δat m + Δclock + Δi nstrument ( 11)

其中,Δcloc k表示台站 O2 相对于台站 O1 的钟差,

Δat m 为 传输 路 径上 的大 气 附加 延 迟 之差,

Δinstrument为仪器延迟之差, 均为( O2 - O1) 的形

式。

简明起见,略去式( 9) 中各状态参量的时间引

数,在惯性参考系中将某时刻的位置和速度表示
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为

R
_

= T
\

[ x , y , z] T

R
·
_

= T
\

[ x
·

, y
·

, z
·
] T

( 12)

其中,上标 T 表示转置, T
\

为惯性参考系三元基。

对于给定基线两端的测站 O1 , O2 ,将卫星和两台

站之间的距离依次表示为

r 2 = ( x2 - x s)
2 + ( y2 - y s)

2 + ( z 2 - zs)
2

r 1 = ( x1 - x s)
2 + ( y1 - y s)

2 + ( z 1 - zs)
2

( 13)

于是式( 9) 表示为

cτ= r 2 - r 1 =

( x2 - x s) 2 + ( y2 - y s) 2 + ( z 2 - zs) 2 -

( x1 - x s)
2 + ( y1 - y s)

2 + ( z 1 - zs)
2 ( 14)

且,

cτ
·

= dcτ
dt

= r
·

2 - r
·

1 ( 15)

其中,

r
·

1 =
x1 - x s

r 1
( x
·

1 - x
·

s) +
y1 - y s

r 1
( y
·

1 - y
·

s) +

z 1 - z s

r 1
( z
·

1 - z
·

s)

r
·

2 =
x2 - x s

r 2
( x
·

2 - x
·

s) +
y2 - y s

r 2
( y
·

2 - y
·

s) +

z 2 - z s

r 2
( z
·

2 - z
·

s)

将上面的关系线性化。式( 14) 按泰勒级数展开,

舍去它们的二次幂以上项,可得如下误差方程:

v = cτO - C + �( cτ)
�x s

d x s + �( cτ)
�ys

d ys + �( cτ)
�zs

d zs +

�( cτ)
�x
·

s
d x
·

s +
�( cτ)
�y
·

s
d y
·

s +
�( cτ)
�z
·

s
d z
·

s =

cτO- C +
x1 - xs

r 1
-

x2 - xs

r 2
dxs +

y1 - ys

r 1
-

y2 - ys

r2
dys +

z 1 - zs

r 1
-

z 2 - z s

r 2
dz s ( 16)

式中
�( cτ)
�x
·

s
=
�( cτ)
�y
·

s
=
�( cτ)
�z
·

s
= 0

cτO - C = c( τO - τC) = c[ ( τO -

   ( ( x2 - xs0)
2 + ( y2 - ys0)

2 + ( z2 - zs0)
2 -

   ( x1 - xs0)
2 + ( y1 - ys0)

2 + ( z1 - zs0)
2)]

τO 为时延观测值, 由 VLBI 观测的相关处理得

到;τC 为理论时延值,可由台站与卫星的几何关

系迭代计算得到其近似值;( x s0 , ys0 , zs0) 为 t o 时

的卫星坐标初值,可由卫星的初始轨道计算得到。

同理根据式( 15) ,可得如下的误差方程

v = cτ
·

O - C +
�( cτ
·

)
�x s

d xs +
�( cτ
·

)
�ys

dys +
�( cτ
·

)
�zs

dzs +

�( cτ
·

)
�x
·

s

d x
·

s
�( cτ

·

)
�y
·

s

d y
·

s + �( cτ
·

)
�z
·

s

d z
·

s ( 17)

式中
�( cτ

·

)
�x s

,
�( cτ

·

)
�y s

,
�( cτ

·

)
�zs

,
�( cτ

·

)
�x
·

s
,
�( cτ

·

)
�y
·

s
,

�( cτ
·

)
�z
·

s

等偏导数可以由( 14) 、( 15) 的关系求得,由

于求得的偏导关系公式冗长,在此不一一列出。

( 16) ,( 17) 两式即为 VLBI 对于空间飞行器

定位的误差方程。式中,时延τ和时延率τ
·

为观测

量; x s , y s , zs , x
·

s , y
·

s , z
·

s 是空间飞行器坐标与速度

的初始值;d x s ,d y s ,d z s ,d x
·

s ,d y
·

s ,d z
·

s 是对相应

初始值的改正。

此外,在嫦娥工程中,要求提供卫星的角位置

( α,δ) 。天球赤道球面坐标( α,δ, r) 和直角坐标

( x , y , z) 存在如下关系,

d x

dy

dz

=

- y - xz/ x
2 + y

2
x/ r

x - yz x
2 + y

2
y/ r

0 x
2 + y

2
z/ r

·

dα

dδ

dr

( 18)

至此,根据初始轨道根数预测( t - t r) 时刻卫

星位置矢量R
_

s ,根据I TRF 和各种旋转运算得到

R
_

1 , R
_

2 ,进而计算获得观测量的理论值,与观测值

组建成式( 16) ,( 17) 的误差方程。每条基线都可

组成这样的方程,联立求解即可得到卫星位置的

改正量。重复以上过程,迭代求解初值改正直至

收敛。最终可得到卫星的位置坐标。

2.3 程序实现

依据VLBI 单点定位方法的研究,我们基于

Visual Fortran 环境下编制了VLBI 卫星测轨资料

处理程序。

在程序编写中, 把参考架统一化到J2000 .0

地心赤道坐标系。首先读入卫星初始轨道参数及

延迟观测量,然后进行数据预处理,包括历元时刻

的转换、坐标系转换、卫星状态矢量预报与转换

等。根据探月工程的要求, VLBI 需要提供每分

钟一点的观测数据及卫星的角位置,因而需要对

观测量进行插值。在单点定位情况下,必须找到

合理的插值方法。插值前首先要平滑观测资料,

但平滑本身可能损失观测信息, 插值方式也需要

选择。经多种尝试和比较, 选取了三次样条插值
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( cubic spline) 方法进行内插:该插值方法具有一

阶导数平滑、二阶导数连续的性质,使计算速度有

保障,对于一组观测数据,只需确定一次各节点的

二阶导数,之后可以很方便地内插、外推出指定历

元的观测量[ 15] 。之后,通过迭代的方法确定理论

时延τc .给定观测历元 t 0 和基线代码,迭代确定

信号发射时刻与卫星位置、远端测站接收信号时

的坐标和理论时延τc .与时延计算方法类似, 迭

代计算理论时延率τ
·

c ,进而求出时延、时延率对卫

星初始状态参量的偏导。经过以上处理,即可构

建形如式( 16) ,( 17) 观测方程。最后对方程进行

求解。在程序中,根据具体情况,采用了两种解算

方法,即最小二乘( LS) 和奇异值分解( SVD) [ 16]
。

在数据分析建模中, 如果独立方程的个数小

于未知数个数,或模型中某一参数是其他一个或

几个参数的函数等,都会导致法方程系数矩阵出

现奇异现象,即矩阵是非满秩的。此时,系数矩阵

的正常逆是不存在的,利用通常的最小二乘法不

能获得稳定解。SVD( Singular Value Deco mposi-

tion) 算法能够对系数矩阵是否奇异作出判断,并

基于物理背景的考虑对解进行估计。如果矩阵是

满秩的,则SVD 算法将能够给出与通常的最小二

乘方法一致的解,在这种情况下两种解法等价。

有关 SVD 算法的基本原理及应用, 详见文

献[ 16] 。在VLBI 单点定位中之所以采用 SVD

方法,是考虑到我国 VLBI 网的实际情况。我国

现有的 VLBI 网由四个台站构成,通常情况下可

以构成六条基线,其中有三条基线的观测量独立。

假定在某一时刻,只有两条基线的观测数据,且如

果在解算中仅使用时延观测量进行单点定位,这

时得到两个观测量,会导致法方程系数矩阵奇异,

这种情况下最小二乘法不能获得惟一解,而需要

使用SVD 方法。

3  算例及分析

3.1 解算过程

为了检验单点定位方法的可行性及程序的正

确性,我们使用模拟数据进行了单点定位的解算。

选择了我国4 站附加国际3 站共7 站,具体台站

的坐标和速度采用值如表1 所示。

表1 测站坐标和速度采用值( 取自ITRF2000)

Tab .1  Accepted value of stationcoordinate and velocity ( referenceonITRF2000)

测站 代码
x , V x

( m, m/ a)

y , Vy

( m, m/ a)

z , Vz

( m, m/ a)

S HANGHAI 1
- 2 831 686 .913

- 0 .030 7
4 675 733 .666d

- 0 .011 2d
3 275 327 .690

- 0 .013 4

URU MQI 2
228 310 .720

- 0 .030 6
4 631 922 .795

- 0 .005 5
4 367 063 .988

- 0 .000 3

KUNMI NG 3
- 1 281 255 .473

- 0 .031 8

5 640 746 .079

- 0 .002 4

2 682 880 .117

- 0 .020 3

BEIJI NG 4
- 2 148 743 .784

- 0 .044 4
4 426 641 .236

0 .014 1
4 044 655 .935

- 0 .001 3

KAS HI MA 5
- 3 997 892 .269

- 0 .000 3
3 276 581 .278

0 .005 2
3 724 118 .233

- 0 .011 8

S VETLOE 6
2 730 155 .511

- 0 .019 7
1 562 364 .624

0 .014 1
5 529 989 .211

0 .004 1

HARTEBEES
THOEK

7
5 085 442 .780

- 0 .001 2
2 668 263 .490

0 .019 8
- 2 768 697 .014

0 .015 9

  模拟观测量的具体生成方式为,对于指定测

站网,给定卫星的地心天球( 真) 赤道坐标( α,δ,

r) ( 隐含时间引数为 t ) , 并取 e = 0 .6 , i = 36°, f =

0°,得到 t 时刻的卫星速度。假设 t 时刻的地球

自转角θ= 0°,则该时刻卫星的天球坐标即为其在

地固参考架中的坐标。迭代确定信号自卫星至各

测站的传输时间 t r 和t 时刻地心天球( 真) 赤道

系中测站在( t + t r) 时刻的坐标和速度,进而由式

( 14) 、( 15) 得到时延、时延率的真值,对之分别附

加( 0 ,στ) 和( 0 ,στ·) 的白噪声,作为时延和时延率

的观测值τo ,τ
·

o。具体取στ= 1 ns ,στ·= 1 ps/ s。

对给定的( α,δ, r) 所对应的直角坐标三分量

附加( 0 ,σs) 的白噪声作为坐标初值,迭代确定各

测站所对应的 t r ,而后由( 14) 、( 15) 计算时延、时
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延率的理论值 τc ,τ
·

c 。最后借助于式( 16) 、( 17)

组建误差方程,并迭代解算对卫星坐标初值的改

正。具体计算中取σs = 100 km。表2 是对于卫

星地心赤道坐标α= 105°,δ= 35°在不同地心距、

不同台站配置、不同资料组合情况下的具体计算

示例,其中σα,σδ分别表示卫星在赤经、赤纬方向

的定位精度,“Corr”表示二者之间的相关系数。

表2 多种配置条件下的VLBI 卫星定位精度

Tab .2  Precisionof satellite by VLBI observations withdifferent configure conditions

测站代码 资料类型

地心距 r = 180 000 km 地心距 r = 380 000 km

定位精度/ max 定位精度/ max

  σα   σδ   Corr   σα   σδ   Corr

1234 τ 18 .0 21 .1 0 .16 18 .4 21 .5 0 .16

τ
· 4 290 .8 21 556 .2 - 0 .99 5 119 .4 19 386 .1 - 0 .99

τ,τ· 17 .2 19 .1 0 .33 17 .6 19 .6 0 .32

1234 τ 6 .5 4 .4 - 0 .09 6 .7 4 .4 - 0 .08

567 τ
· 134 .1 485 .3 - 0 .46 128 .0 379 .9 - 0 .42

τ,τ· 5 .3 4 .4 - 0 .09 5 .9 4 .4 - 0 .08

  表2 显示了我国4 站和附加国际共7 站在两

种基线配置方式下,对于180 000 km,380 000 km

距离的目标,仅用时延观测量、仅用时延率观测量

及两种观测量都使用的情况下的赤经、赤纬方向的

定位精度。

3.2 结果分析

由计算结果可以看出,卫星定位精度( 几个到

几十mas) 要比射电源的定位精度( 亚 mas) 低一

些。这是由于, VLBI 技术用于射电源和卫星的观

测有很大差别。当观测目标是遥远的射电源时,其

距离可以认为是无限远,地面两台站接受到的信号

是平行的,即平面波。观测射电源时能对多目标在

不同方位、不同波段作大量的密集观测采样,可以

将源位置、站坐标、岁差章动、极移、UT1、电离层时

延、大气时延、钟差、钟速、潮汐参数等大量参数的

采用值的偏差一同解出。只需要一条基线就可以

得到很高精度的各种参数的解。当观测目标是有

限距离的人造天体时,地面两台站接受到的信号存

在一微小夹角,即球面波。此时地球自转参数、电

离层附加时延等都无法直接解出,因而使得VLBI

解得的卫星角位置精度较差。

由以上计算结果比较可见,仅用时延率观测量

进行解算时,结果非常差,这时对于四站的观测,最

大误差可达到21 mas ,对于7 站观测误差最大达到

485 mas ,而且在赤经方向与赤纬方向有很大的相

关性。这是因为,只用时延率观测量进行解算时,

引入了卫星速度参数,使法方程的条件极差。因此

在解算中,建议不要单独使用时延率的观测量进行

定位。仅用时延观测量及时延、时延率两种观测量

都使用时, 解算结果非常好, 赤经最大误差仅有

18 mas ,赤纬最大误差仅有21 .5 mas。同时可以看

出,用7 站数据解算的定位精度明显好于用4 站数

据解算的定位精度,这与实际情况也是相符的。从

表2 中还可以看出,对于距离地球180 000 km 和

380 000 km 的卫星, 在其他条件相同的情况下

VLBI 定位精度很接近,说明只要是有限距离目标

( 相对于射电源) ,观测目标的地心距改变后对解算

结果的影响非常小。这也充分说明 VLBI 具有远

距离精确定位的优势,可以用于深空探测,可满足

我国“嫦娥”探月工程中探月卫星的定位。

4  结  论

根据以上计算和分析可知, VLBI 单点定位的

方法可以成功地应用于有限距离( 相对于遥远的河

外射电源而言) 的人造卫星的定位。对于距离地球

380 000 km 的卫星进行单点定位, 可以得到很高

的定位精度,说明了VLBI 单点定位方法可以实现

对探月卫星的定位要求,可以满足探月工程中要求

的每分钟一个点的测控。VLBI 单点定位可得到

一系列离散的卫星的轨迹坐标,不受定轨弧段长度

的限制,从而也可以为探月卫星绕月时的精密定轨

提供数据。

在具体的定位方法实施中,台站数量越多,定

位精度越高。而且应该注意,在解算中不能单独只

使用时延率的数据,建议将时延、时延率的数据综

合使用。
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由于“嫦娥”工程的需要,我国于2006 年5 月

建成了两个新的VLBI 台站,分别是北京密云50 m

天线和昆明40 m 天线。这两个大口径天线的建

成,使我国的 VLBI 网更加完善和合理,同时也解

决了原基线结构不好的问题,对于卫星定位精度有

质的提高。我国现有的由4 站构成的VLBI 网有6

种基线组合方式, 可以满足探月工程中的测控要

求。可以说, VLBI 技术在探月工程中对卫星实时

测控起到非常重要的作用。

VLBI 用于人造卫星的定位测轨是一个很好

的研究方向,不只是对于探月, 其他行星的深空探

测都需要这方面的研究。相信随着我们的共同努

力,各种参数的附加时延模型的精度将会得到提

高,从而为 VLBI 单点定位提供更可靠的精度保

障。
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