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摘  要：针对传统深空网测量在着陆器定位解算中存在的系统误差与坐标强耦合问题，探讨了一种月球中继星与着陆探测

器联合定轨与定位的新方法。首先，详细阐述了四程中继测量数据在联合定轨与定位中的应用理论，并分析其提升精度的

潜力；然后，提出一种融合局部与全局参数的优化方案，该方案通过有效整合长期观测数据，实现了待估参数的整体最优估

计；最后，通过仿真实验对比分析了独立观测与交替观测模式下的定轨效果。结果显示，交替观测模式能显著提高定轨与

定位的准确性。此外，还发现不同着陆区域对定轨及定位效果存在差异化影响，为未来深空探测任务提供了重要参考。
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Abstract： Objectives: Aiming at significant systematic errors and serious coordinate coupling in the tradi⁃
tional deep-space network measurement for lunar lander positioning, a joint orbit determination and posi⁃
tioning method for lunar relay satellites and lunar probes is proposed. Based on four-way relay measure⁃
ment, the proposed method fuses local and global parameters, thereby breaking the accuracy bottleneck of 
lunar positioning. Methods: We elaborate the application principle of four-way relay measurement data in 
joint orbit determination and positioning, and quantitatively analyze its potential in improving positioning ac⁃
curacy. A local-global parameter fusion optimization scheme is constructed to make full use of long-term 
observation data and realize the global optimal estimation of parameters to be solved. Simulation tests are 
designed to compare the orbit determination and positioning performance of lunar landers under independent 
and alternating observation modes. Moreover, the observation geometry and tracking arc differences caused 
by different landing areas are analyzed. Results: Four-way relay measurement effectively suppresses sys⁃
tem errors and coordinate coupling existing in traditional ground-based ranging. The local-global parameter 
fusion strategy improves the utilization efficiency of observation data and speeds up parameter convergence. 
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Alternating observation mode significantly improves the accuracy of relay satellite orbit determination and 
lander positioning compared with independent observation. Different landing regions lead to different obser⁃
vation geometries, which bring measurable differences in final orbit determination and positioning accuracy. 
With the increase of observation arc segments, lander positioning accuracy gradually stabilizes at the meter 
level. Conclusions: The proposed joint orbit determination and positioning method provides an effective tech⁃
nical solution for high-precision orbit control and precise landing positioning of lunar probes. Four-way relay 
measurement and alternating observation mode optimize observation geometry and shorten the parameter con⁃
vergence period. Regional differences among landing sites should be fully considered in mission design. This 
method can be extended to more complex deep-space exploration scenarios, and supports the construction of 
high-precision lunar telemetry, tracking and command networks and fine-scale lunar surface positioning.
Key words： lunar relay satellite； lunar lander； joint orbit determination； precision analysis

探月工程作为中国自主实施的月球探索计

划，对航天技术的推进、国际地位的增强以及月

球科学认知的深化具有显著影响［1］。自 2004 年

项目正式启动以来，已成功实施了多轮月球探测

任务［2-3］。在这些任务中，环月探测与着陆探测在

技术复杂性、科学探索目标及执行宗旨上展现出

独特之处。环月探测依托遥感技术在月球轨道

上持续进行广泛的月球观测，旨在收集月球表面

的综合数据，并深入研究月球的磁场、重力场等

环境要素［4-6］，为后续探测任务提供坚实的数据支

撑。着陆探测通过高精度的着陆技术，将探测设

备直接部署至月球表面，利用携带的科学仪器分

析月壤的化学成分、岩石的构造特征等，采集月

表样本，为科学研究提供直接且具体的证据［7］。

环月探测与着陆探测相辅相成，共同推动了月球

科学研究在广度与深度上的发展。

环月探测与着陆探测的科学成果依赖于高

精度的轨道确定与定位技术。在中国月球探测

发展历程中，中国深空探测网与中国甚长基线干

涉测量网发挥了重要作用［8-9］。例如，在嫦娥一号

执行任务期间，由于测站跟踪能力的限制，测量

数据精度处于十米级别，轨道解算精度在百米级

别［10］。在嫦娥二号扩展实验任务收官阶段，中国

深空探测网建成并投入运行，有效提升了月球探

测器的轨道测量精度［11］。到 2013 年，随着月球重

力恢复与内部实验室探测器高精度重力场模型

GL0660B 的发布，环月探测器的轨道确定精度得

到提升，100 km 高度轨道也可实现 100 m 的轨道

精度［12］。在嫦娥四号执行任务期间，高精度多普

勒测量技术的应用实现了优于 50 m 的环月轨道

器精度［13］。实现高精度轨道的确定需要高精度

测量数据的支持、良好的观测几何条件以及长期

连续的观测数据积累。

着陆器定位方法主要包括视觉定位与无线电

定位，两者各具优势与局限性。视觉定位技术利

用先进的图像处理算法，先从月表观测影像中提

取特征点，随后与月球表面已建立的高精度地图

进行匹配，实现十米量级精度的匹配定位水平［14］。

视觉定位技术自主性强，不依赖外部信号源，然

而，月面光照条件的显著变化，如昼夜循环及月尘

积累等，可能显著降低视觉传感器的成像质量，进

而对定位精度产生不利影响。此外，视觉定位技

术还需依赖预先构建的月球表面地图或特征数据

库，若此类先验数据存在偏差或不足，将直接影响

定位精度及可靠性［14-15］。相比之下，无线电定位

技术依赖于无线电信号的发射与接收，通过测量

测站与着陆器间的距离信息来实现定位。但是，

月球潮汐锁定现象使得月球表面一侧始终指向地

球，导致地基无线电测量数据中的固有系统偏差

难以在统计定位中进行解算。为解决此问题，嫦

娥三号（Chang’E-3， CE-3）执行任务期间，在数据

处理环节中引入了高程先验约束技术，有效改善

了定位精度，使得定位结果达到了优于百米的水

平［16-17］。为提升 CE-3 在科学应用方面的产出，北

京航天飞行控制中心多次组织甚长基线干涉测量

国际联测活动，旨在通过此类联测提高着陆器的

定位精度，并据此优化月面控制网。然而，这些努

力尚未取得显著进展［18］。嫦娥四号则由于在月球

背面着陆，地基无线电设备无法对其进行跟踪测

量，其定位主要通过视觉定位完成。

本文基于无线电测量数据，融合地基常规测

距与四程中继观测数据，构建了中继星（relay satel⁃
lite， RS）与着陆器联合定轨与定位分析模型，并

对其协同定轨性能开展评估。着陆器固联于月球

表面，能够综合历史数据进行统计定位，以提高定

位精度。环绕器由于受力模型精度的限制，通常

使用数天的数据进行轨道计算，更长的弧段不仅

不会提升轨道精度，反而可能导致计算不收敛。
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四程中继测量面临的主要问题是，需要充分利用

着陆器提供的所有观测数据进行统计定位以提升

精度。然而，对于 RS 而言，这些数据量过大，无法

一次性处理，必须分段进行解算，这与提高精度的

需求形成了矛盾。为解决上述问题，本文提出了

一种结合局部与全局参数的解决方案，旨在充分

利用所有无线电测量数据资源，实现 RS 轨道的分

组精确解算，并同步进行着陆器的联合定位，从而

提升整体定轨与定位的精度。

1　基于月球中继测量的联合定轨与

定位基本原理和实现方法

1.1　四程测量模型

四程测量反映的是测站在 t1 时刻发射上行信

号，并于 t2 时刻到 RS，RS 的转发信号于 t3 时刻到

达目标卫星，目标卫星应答机的转发信号于 t4 时

刻抵达 RS，RS 再将该信号发送至测站，在 t5 时刻

接收，共计四程链路，具体如图 1 所示。

四程测距 ρ4w 的观测方程为：

ρ4w = ρ12 + ρ23 + ρ34 + ρ45 + b （1）
式中，b 表示测量系统差；ρ12、ρ23、ρ34、ρ45 分别表示

每条链路上的距离，计算公式分别为：

ρ12 = | rRS ( t2)- r sta( t1) | （2）

ρ23 = | r sc( t3)- rRS ( t2) | （3）

ρ34 = | rRS ( t4)- r sc( t3) | （4）

ρ45 = | r sta( t5)- rRS ( t4) | （5）
式中，r表示质心天球参考系下的位置矢量；rRS 表

示 RS 的位置矢量；rsta表示测站的位置矢量；rsc表

示目标星的位置矢量。计算上述 4 条链路的距离

时，均需考虑光行时的迭代计算，并统一采用质

心天球参考系作为基准，以确保结果的准确性。

四程测量对改进历元 t0 状态参数的偏导

数为：

∂ρ4w

∂xRS ( )t0
= ∂ρ12

∂xRS ( )t2

∂xRS ( )t2

∂xRS ( )t0
+ ∂ρ23

∂xRS ( )t2

∂xRS ( )t2

∂xRS ( )t0

+ ∂ρ34

∂xRS ( )t4

∂xRS ( )t4

∂xRS ( )t0
+ ∂ρ45

∂xRS ( )t4

∂xRS ( )t4

∂xRS ( )t0
（6）

∂ρ4w

∂x sc( )t0
= ∂ρ23

∂x sc( )t3

∂x sc( )t3

∂x sc( )t0
+ ∂ρ34

∂x sc( )t3

∂xRS ( )t3

∂xRS ( )t0

（7）
式中，x= [ x y z vx vy vz p ]，( x，y，z )、( vx，vy，vz ) 分
别表示航天器的位置、速度；p表示与航天器相关

的动力学参数，如太阳光压系数、经验力参数、系

统差参数等。对于测量系统差参数 b，偏导数固

定 b=1，历元时刻 t0 状态参数的偏导数（状态转

移矩阵）采用数值积分方式计算。

1.2　联合定轨与定位算法设计

联合定轨与定位的本质仍是利用观测数据

对轨道器或着陆器的先验状态参数进行迭代改

进的过程。相对于单星定轨，多目标联合定轨与

定位需要解决待估参数的排序与偏导数的构建。

将解算参数划分为 3 类：（1）与轨道器运动相关的

状态参数；（2）与着陆器相关的状态参数；（3）与

测量相关的运动学参数。

联合定轨软件的基本处理流程在本质上与

单星定轨方法一致，在每次迭代优化过程中，先

针对多个航天器需分别执行星历计算和状态转

移矩阵的积分，随后进行观测数据与偏导数的计

算步骤。本文采用了串行处理策略，即逐一处理

每个轨道器的星历及偏导数积分，通过唯一编号

来区分不同的航天器。为提升效率，星历与偏导

数数据预先完成计算，并以二进制文件格式进行

存储。在需要时，特定历元的状态量通过切比雪

夫多项式插值方法进行精确获取。

1.3　基于中继测量的着陆器定位方法

着陆器在月固坐标系中的坐标视为常数，其

惯性空间位置的转换可通过喷气推进实验室

（Jet Propulsion Laboratory， JPL）开发的星历表

（development ephemeris， DE）进行精确计算。因

此，着陆器的定位可整合所有相关测量数据进行

综合处理。基于 RS 的四程测量数据主要反映测

站、RS 与着陆器之间的相对距离动态变化，然

而，由于 RS 动力学模型的不完善及可能的姿态、

轨道控制等因素，无法直接利用全部数据进行定

轨。针对此问题，本文提出了一种结合局部与全

局参数的设计方案，旨在全面利用数据实现 RS
轨道的分组解算及着陆器的联合定位。具体实

施方案为：将 RS 的轨道动力学特性参数（如位

图 1　四程测量模型

Fig.  1　Four-Pass Measurement Model
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置、速度、太阳光压力效应、卸载力等）及测量数

据的系统偏差视为局部参数，而将着陆器在月固

坐标系下的位置坐标设为全局参数，局部参数与

全局参数的排序设置如图 2 所示。首先，在利用

矩阵分块技术针对特定数据集进行定轨计算的

过程中，会先消除局部参数的影响，仅保留全局

参数进行后续处理。待所有数据集均完成此处

理后，对全局参数进行统一求解。随后，将求解

得到的全局参数值回代至各组数据中，进一步解

算出各组的局部参数，从而完成每组 RS 轨道和

着陆器位置的精确解算。

关于局部参数的分组，本文固定采用 3 d 弧

段作为划分标准。历次任务分析显示，该弧长足

以实现 RS 轨道的稳定与精确解算。鉴于目标是

实现高精度定轨与定位，分析过程中未考虑轨道

机动的影响。

本文涉及的所有解算参数可以表示为：

X= é
ë
êêêê X 0

1 × m 0

X 1
1 × m 1

X 2
1 × m 2

⋯ XN
1 × mN

ù
û
úúúú

T

（8）

式中，X表示所有的解算参数；X 0 表示着陆器的

位置分量，为全局参数；m 0 为全局参数的个数；X i

表示每个分组中航天器的动力学参数与运动学

参数，为局部参数，i = 1，2，⋯，N；mi 为每组局部

参数的个数，所有的解算参数个数为∑
j = 0

N

mj。

构建的线性观测方程可以表示为：
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   （9）

式中，y i 为每个分组观测数据的残差，ni 表示每个

分组的数据个数；H表示观测偏导数。由于每组

局部参数只与当前分组的观测数据有关联，与其

他分组的观测数据不相关，在式（9）中表现为其

他分组的观测数据对该组局部参数的偏导数均

为 0。相应的权矩阵为：

W=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úW 1 0 ⋯ 0
0 W 2 ⋯ 0

⋮ ⋮ ⋱ ⋮
0 0 ⋯ WN

（10）

考虑到观测数据之间不相关，权矩阵W i 为对

角阵。略去推导过程，最终全局参数的法方程为：

( Nm 0 × m 0

- ∑
i = 1

N

G i( L i)-1
G T

i ) X 0 =

R
m 0 × 1

- ∑
i = 1

N

G i( L i)-1
Y i

（11）

式中，N表示法矩阵；G i 表示全局参数偏导数矩

阵；L i 表示局部参数偏导数矩阵；R表示右函数矩

阵；Y i 表示局部参数对应的右函数矩阵。以上变

量的计算公式分别为：

N
m 0 × m 0

= ∑
i = 1

N

H T
i0W iH i0 （12）

R
m 0 × 1

= ∑
i = 1

N

H i0W i y i （13）

L i
mi × mi

= H T
ii W iH ii （14）

G i
m 0 × mi

= H T
i0W iH ii （15）

Y i
mi × 1

= H T
ii W i y i （16）

最终局部参数的回代求解公式为，

X i
mi × 1

= L-1
i [H T

ii y i - (G i) T
X 0 ] （17）

式（8）~（17）提供了参数约化的基础表达式，

相关算法整合至航天飞行动力学技术重点实验

室研发的太阳系多星精密定轨软件［19］。

联合定轨与定位计算的具体处理流程为：

1）确定着陆器的坐标，并针对 RS 的轨道进行

迭代优化，此过程考虑了着陆器初始位置 200 m
的系统性偏差。

2）将第一组 RS 的轨道参数设定为局部变

量，同时将着陆器的位置参数设定为全局变量。

图 2　局部参数与全局参数的排序设置

Fig.  2　Sorting Settings for Local and Global Parameters
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运用参数约化技术，消除与 RS 相关的待估计参

数，仅保留由着陆器位置参数构成的法矩阵。

3）重复步骤 2），针对 RS 的每个定轨弧段进

行处理，逐一消除 RS 的轨道参数。

4）当 RS 所有待处理的观测弧段均处理完毕

后，对所获得的法方程进行求解，从而获取着陆

器坐标的最优估计值。

5）将着陆器坐标的改进参数代回 RS 的法方

程中，以实现 RS 轨道的进一步优化。

需要指出，当迭代过程达到收敛状态时，着陆

器的定位结果已摆脱了对初始值偏差的依赖性。

2　仿真分析

以环月冻结轨道为典型案例，仿真分析环月

RS 与月球着陆器之间的联合定位解算能力。在

此次仿真分析中，RS 的轨道参数被指定历元时

间为 2025 年 1 月 1 日 0 时（世界协调时）。RS 的轨

道根数具体设置为：半长轴 a=6 141.289 km，偏

心率 e=0.140 493，轨道倾角 i=55.0°，升交点赤经

Ω=0.0° ，近 地 点 幅 角 ω=90.0° ，平 近 点 角 M=
0.0°。仿真分析考虑了两组着陆器的部署情况：第

一组为 CE-3 着陆器，其着陆坐标精确设定为

（340.488°，44.121°）；另一组着陆器参考嫦娥七号

的任务模式，部署于月球的正南极点（标记为

SP），坐标为（0.0°，−90.0°）。

2.1　几何可视性分析

基于 RS 冻结轨道条件，开展其对 CE-3 及 SP
目标的可视弧段分析。图 3 展示了为期 30 d 的可

视弧段分布情况。针对 CE-3 目标，由于冻结轨

道的自然演化，其可视弧段随时间展现出明显变

化：在第 13 日与第 14 日，CE-3 不可视；而在第 12
日与第 15 日，虽然存在可视时段，但可视弧长均

不足 3 h；其余每天可视弧段为 2 个，跟踪时长为

4~5 h。相反，对于 SP 目标，分析结果显示，其每

日的可视时段几乎保持恒定，每天 2 个可视弧段，

每段时长约 5 h。
2.2　定轨与定位分析

本节聚焦 RS 对着陆器定轨与定位能力的仿

真分析，旨在评估四程测量对定轨与定位计算的

具体贡献。本节分析构建于协方差分析理论框

架之上，以确保结果的客观与准确。在仿真分析

中，主要考虑了测量数据的随机误差因素，而系

统误差则作为未知参数纳入解算过程。此处理

方法旨在全面考察测量误差对定轨与定位精度

的影响，同时提升解算过程的完整性。

为了尽可能保证每天 3 h的连续跟踪弧段，仿

真分析过程中选取佳木斯与喀什测站作为跟踪站

点。在此情境下，卫星的可视性评估需综合 RS 与

着陆器之间的可见性，以及 RS 与测站之间的可视

性条件。图 4 展示了本节分析中所采用的数据观

测弧段。针对 CE-3，由于几何构型的特定限制，

部分日期无法获得连续超过 3 h的观测弧段，未对

这些特定天次进行观测数据的模拟处理。

表 1 给出了仿真数据的观测误差设置，在定

轨计算中将观测噪声设置作为观测数据的权重

设置依据。表 2 给出了联合定轨与定位的参数解

算设置。本文以 RS 稳定飞行为基本前提，在动

力学模型仿真分析中重点考量太阳光压建模误

差，该误差可通过定轨解算过程中的分段光压系

数拟合方式进行等效模拟。

图 3　观测弧段统计

Fig.  3　Statistics of Observation Arc Segments

图 4　佳木斯与喀什地区观测弧段统计

Fig.  4　Statistics of Observation Arc Segments in Jiamusi 
and Kashgar Areas
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针对 RS 与着陆器的联合定轨与定位分析，设

定以下实验方案进行定轨与定位能力的比较：方

案 1 为独立观测模式，实施中继测量模式，分别跟

踪 CE-3与 SP目标，每个着陆器分别跟踪 3 h，分别

对 RS 与 CE-3、RS 与 SP 进行联合定轨；方案 2 为

交替观测模式，RS交替跟踪 CE-3与 SP，每个目标

每天跟踪 3 h，完成 RS、CE-3以及 SP 的联合定轨。

两个方案的差异为：交替观测模式下 RS 可以实现

6 h 的四程测量。鉴于在 RS 定轨计算中，长弧段

观测数据的使用易受力学模型精度不足带来的不

利影响，因此，对 RS 的定轨计算采用每 3 d一个定

轨弧段的设置策略，共计产生 10组算例。

1）RS 独立观测模式

在该方案中，RS 与 CE-3、RS 与 SP 被分别独

立处理。图 5 和图 6 分别展示了 RS 与 CE-3、SP
进行联合定轨后的结果统计。其中，图 5（a）与图

6（a）呈现了 RS 定轨的位置形式误差，图例表示

弧段的开始与结束日期；图 5（b）与图 6（b）则反映

了着陆器的定位误差统计，横轴的组数代表参与

联合定轨与定位的 RS 弧段数量。图 5（a）中 RS
位置形式误差的统计均方根（root mean square， 
RMS）为 84.20 m，图 6（a）中 RS 位置形式误差的

统计 RMS=9.84 m。随着 RS 定轨弧段数量的增

加，着陆器的定位精度逐步提高。本文采用 30 d
的分析弧段，RS 定轨弧段以 3 d 为一组，因此，共

有 10 组 RS 定轨数据被纳入分析。

得益于结合局部与全局参数的解决方案算

法，定位结果全面集成了历史观测数据。因此，随

着观测弧段的延长，CE-3 与 SP 的定位精度均呈

现出逐步提升的趋势。相比之下，RS 轨道作为局

部参数进行解算，其每个弧段的轨道相互独立，并

未展现出随观测数据累积而提升的精度特征。

对比图 5 与图 6 可知，RS 分别与 CE-3、SP 联

合定轨时，在定轨与定位精度方面均呈现出显著

差异。具体而言，前者 RS 的轨道偏差较大，而

CE-3 的定位精度较高；相反，后者 RS 的轨道偏差

较小，而 SP 的定位精度较低，该现象主要因 CE-3
与 SP 相对于 RS 的观测几何不同所致。进一步

分析显示，当定轨弧段数量达到 6 组后，定位精度

趋于稳定状态，其中，CE-3 的误差保持在米级水

图 5　RS 与 CE-3 联合定轨结果

Fig.  5　Joint Orbit Determination Results of RS and CE-3

图 6　RS 与 SP 联合定轨结果

Fig.  6　Joint Orbit Determination Results of RS and SP

表 1　仿真数据的观测误差设置

Table 1　Observation Error Settings for Simulation Data 

观测类型

测距

测速

四程测距

观测噪声

2 m
1 mm/s

2 m

系统误差

解算参数

不考虑

解算参数

表 2　联合定轨与定位策略

Table 2　Joint Orbit Determination and 
Positioning Strategies 

探测器

RS

CE-3
SP

类别

月球引力

非球形摄动

大行星

广义相对论

太阳光压

位置、速度

位置

位置

模型

质点引力

GL0660B，100×100
JPL DE421

太阳，大行星质点引力

一阶后牛顿

固定面质比，分段解算光压系数，

8 h 解算 1 组

解算参数

月球主轴坐标系，解算参数

月球主轴坐标系，解算参数
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平，而 SP 的定位误差则约为 10 m。RS 运行于大

偏心轨道，其远月点位于南纬 55°，大椭圆轨道定

轨误差的特点是远月点位置误差相对较大，而速

度误差相对较小，SP 在远月点提供的观测数据能

有效提升该区域的轨道精度。

2）RS 交替观测模式

在 RS 交替观测的场景下，继续沿用 3 d 弧段

进行定轨，并整合了 RS 与 CE-3、SP 的四程测量

数据，RS 与 CE-3、SP 联合定轨结果如图 7 所示。

图 7（a）详细呈现了 RS 轨道的形式误差情况，RS
位置形式误差的统计 RMS 为 8.54 m。图 7（b）则

给出了着陆器的具体定位结果。与独立解算方

法相比，RS 的轨道误差得到了有效约束，每个定

轨弧段的偏差均维持在 25 m 以下的水平。此外，

着陆器的定位精度也实现了显著提升，在单个弧

段即 3 d 观测周期内，CE-3 与 SP 的误差分别被限

定在 35 m 和 20 m 之内。特别指出，随着观测弧

段的数量增至 4 个，定位精度进一步稳定，保持在

2~4 m 的区间内。这一结果表明，相比于双目标

联合定轨，3 个目标的联合定轨在定轨和定位精

度上均实现了进一步的优化和提升。当 RS 轨道

收敛至 25 m 以内时，着陆器的定位精度可以收敛

至 5 m 以内，且所需的收敛弧段数量减少至 4 组，

收敛时间大幅减少。

3　结     语

本文探讨了基于四程中继测量技术的月球

RS 与着陆器联合定轨与定位策略，并通过仿真实

验验证了该策略的有效性和优势。分析结果显

示，四程中继测量机制有效规避了传统地基测距

方法中的系统误差及着陆器坐标 x 分量的强耦合

现象，从而显著增强了定轨的精确度。此外，本文

引入了一种结合局部与全局参数的优化策略，该

策略充分利用了长期累积的观测数据，实现了着

陆器定位精度的进一步优化。进一步地，通过 RS
对两个不同着陆器的交替观测策略，进一步提升

了定轨与定位的精度。值得注意的是，尽管 CE-3
与 SP 着陆器因着陆位置差异在定轨与定位计算

中展现出不同的特性，但两者均一致验证了本文

所提方法的高精度与稳定性。具体结论如下：

1）四程中继测量技术有效解决了传统地基

测距中的系统误差与着陆器坐标 x 分量的强耦合

问题，缩短了 RS 与着陆器定轨与定位的收敛时

间，并提高了定轨与定位的精度。

2）本文提出的全局优化策略成功整合了 RS
的长期观测数据，有效提升了着陆器的定位精度。

3）CE-3 与 SP 着陆器因着陆区域不同，在定

轨与定位计算中表现出差异化的特征。然而，通

过实施两个着陆器的交替观测，有效优化了观测

几何，提升了定轨与定位的精度。

四程中继测量在月面目标的精确定位及月

面控制网的精细化方面扮演着重要角色。展望

未来，月球探测 RS 的功能不应仅仅局限于当前

的中继通信任务，亦可适时增强其测控能力，以

便为月球科学探索提供更加全面和优质的服务。
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