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摘    要： 轨道器精密定轨与着陆器的精确定位在深空探测任务中具有非常重要的科学意义。对一种月球与火星探测多

程微波测量链路的定轨定位能力进行了初步仿真分析，推导了这种多程微波测量链路的测量模型，分析了该模型的优势。

模拟仿真分析结果表明，此测量跟踪模式的数据具有提升轨道精度的潜在能力，并且同时求得着陆器的位置。定量分析表

明，在考虑坐标系转换误差，重力场误差，行星历表误差以及星上转发误差的情况下，模拟1 mm/s的噪声，对于月球探测

器来说，轨道器的定轨精度可达几米，着陆器的定位精度有望达到分米量级；对于火星探测器来说，轨道器的定轨精度可

达到数10 m，着陆器的定位精度可达到几米。
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0    引　言

深空多种模式的探测如轨道环绕、探测器着陆、

巡游、采样、浮空探测等，可以获取更为全面和更深

层的科学探测数据[1]。从现实和长远来看，对深空的探

测和开发具有十分重要的科学和经济意义。深空探测

将是21世纪人类进行空间资源开发与利用、空间科学

与技术创新的重要途径。随着探测任务复杂性的提

升，一个任务中会同时涉及多个探测目标。多目标的

探测技术往往需要多个探测器协同工作。对多目标同

时定轨定位是保证其探测任务成功实施首先需要解决

的问题。比较典型的多目标探测任务包括地球卫星任

务GRACE（Gravity Recovery and Climate Experiment）
和月球探测任务SELENE（SELenological and ENgineering
Explorer）以及GRAIL（Gravity Recovery and Interior
Laboratory）。GRACE与GRAIL任务中，通过在两颗

探测器之间进行高精度的相对距离测定，为反演高精

度的地球与月球重力场提供了必要的数据[2-3]。SELENE
任务中，第1次使用了同波束VLBI（Very Long Baseline
Interferometry）技术同时对两颗小探测器Rstar与

Vstar观测，定轨精度达到10 m左右的水平；除此之

外，第1次对两颗轨道器成功实施了四程多普勒观测，

在国际上首次获得了月球背面的重力场信号，提高了

月球背面重力场的分辨率[4-6]。对于火星探测来说，以

往大都是对单个目标进行研究，包括对探测器进行定

轨，或对着陆器精细定位，没有对探测器和着陆器之

间的链路进行研究。在不考虑火星大气和电离层介质

影响、火星自转模型误差、火星重力场模型误差等情

况下，刘庆会等讨论了利用同波束VLBI同时对火星探

测器和火星车定位的可能性，通过弧段内数小时的轨

道器测距，以及火星车和轨道器的同波束VLBI时延数

据实现了定位误差几百米的火星车绝对定位与位置误

差几十米的轨道器定轨[1]。

本文在目前研究的基础上，根据一种月球与火星

探测多程微波测量链路，从几何构型出发，仿真分析

了此多程链路对典型月球与火星探测器轨道定轨，着

陆器定位的精度贡献。文章首先给出了该多程微波测

量链路模式的详细数学模型；通过2个仿真算例，讨论

了多程多普勒模式相比于传统双程测量模式对月球与
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火星探测多目标定轨定位的贡献。

1    多程微波测量链路模型

与传统双程跟踪模式的不同之处在于，此多程微

波测量链路模型测量模式增加了火星着陆器与轨道器

之间一条链路，如图 1所示。地面观测跟踪站在Ti时刻

发送一个上行信号给火星轨道器，轨道器收到信号

后，在Sj时刻，立刻把信号转发给火星着陆器，着陆

器在Lk时刻收到信号后，向地球发射转发信号，最后

地球测站在Tn时刻收到下行信号。

与双程跟踪模式类似，多程微波测量链路测量模

型也采用“回溯法”来求取计算值，即按照Tn-Lk-Sj-Ti的
路径。地面跟踪站在Tn时刻接收到下行信号并记录时

间，其余的时刻需要进行光行时解算依次获取。下行

信号到达Tn时刻记录的为协调世界时UTC（Universal
Time Coordinated）时标，首先需要将该时刻转换到太

阳系质心力学时TDB（Barycentric Dynamic Time）时

刻，得到TDB（n）。之后通过光行时解算依次得到

TDB（m）、TDB（k）、TDB（j）、TDB（i），最

后在转换为 T i处U T C时标。整个计算过程是在

BCRS（Barycentric Celestial Reference System）下进行

的，并考虑了广义相对论时延。则距离模型可表示为[7]

R = (R1+ c ·RLTnk)+R2+
(
R3+ c ·RLTi j

)
+c · [T DB (i)−UTC (i)]− c · [T DB (n)−UTC (n)]
= c · [UTC (n)−UTC (i)]

(1)

R1 =
∣∣∣∣X (S j

)
−X (Ti)

∣∣∣∣ (2)

R2 =
∣∣∣∣X (S j

)
−X (Lk)

∣∣∣∣ (3)

R3 = |X (Tn)−X (Lk)| (4)

其中：c表示光速，X（Sj）表示j时刻轨道器的位置状

态量；X（T i）表示i时刻地面跟踪站的位置状态量；

X（Lk）表示k时刻着陆器的位置；X（Tn）描述n时刻

地面跟踪站的位置；R1表示信号从地面深空站传送到

火星轨道器的几何距离；R2表示信号从火星轨道器传

送到火星着陆器的几何距离；R3表示信号从火星着陆

器传送到地面深空站的几何距离；RLTnk与RLTij为由相

对论引起的时间延迟，即Shapiro时延[8-9]，相关的公式

可参考文献[7]第8章的内容，在此文中不再推导。所

有的状态量都是在太阳系质心坐标系（BCRS）下描述

的。由于深空站记录的观测值是在UTC时间下给出

的，所以需要进行相应的时标改正，式1第4和第5项即

UTC到TDB的时标改正。

对于速度值的计算，一般按照积分多普勒的形式

表示，在一个多普勒积分周期内，起始时刻Ts和终止

时刻Te各自对应的距离差相对于时间的变化率。在

Ts和Te时刻，分别由式（1）可得到Rs与Re，则速度大

小可表示为

Ṙ =
(Re−Rs)
Te−Ts

(5)

在Sj和Lk时刻，距离计算值对轨道器和着陆器向量

的偏导数为

∂R

∂X
(
S j
) = X

(
S j
)
−X (Ti)∣∣∣∣X (S j
)
−X (Ti)

∣∣∣∣ +
X
(
S j
)
−X (Lk)∣∣∣∣X (S j
)
−X (Lk)

∣∣∣∣ (6)

∂R
∂X (Lk)

=
X (Lk)−X

(
S j
)∣∣∣∣X (Lk)−X

(
S j
)∣∣∣∣ + X (Lk)−X (Tn)
|X (Lk)−X (Tn)| (7)

速度计算值对轨道器和着陆器向量的偏导数可由

式（5）推导

∂Ṙ

∂X
(
S j
) =

∂Re

∂X
(
S je
) − ∂Rs

∂X
(
S js
)

Te−Ts
(8)

∂Ṙ
∂X (Lk)

=

∂Re

∂X
(
L je
) − ∂Rs

∂X
(
L js
)

Te−Ts
(9)

其中：下标s和e分别表示在多普勒积分起始时刻和终

止时刻探测器的状态。

2    多程微波测量模式仿真

本文的仿真计算平台使用了武汉大学深空探测器

精密定轨与重力场解算软件系统（Wuhan University
Deep-space Orbit Determination and Gravity Recovery
System，WUDOGS）[10-12]，文献[11]中详细介绍了该系

地球

火星 Lk

sj

Ti

Tn

 
图 1    多程微波测量链路模式示意图

Fig. 1    The diagram of the multi-way Doppler tracking mode
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统，并且与国际上主流的深空探测器精密定轨系统

GEODYN-II进行了严格的交叉验证测试，表明其精度

已初步达到GEODYN-II的精度水平。WUDOGS采用了

经典动力学法对探测器精密定轨，使用加权最小二乘

法解算待估参数得到单弧段解，之后联合多个单弧段

法方程求解得到全局参数，整个过程需要进行多次迭

代直到结果收敛。

仿真过程中，真实的轨道由“标准”模型生成，此

模型是事先选定并且具有目前最高的精度；通过真实

轨道与相关多普勒模型，可仿真出多普勒观测量；然

后为“标准”模型添加噪声和误差用来模拟实际模型误

差，结合仿真的多普勒观测量，进行仿真定轨分析。

在定轨计算中，轨道器6个初始轨道根数和每个弧段的

测量偏差作为局部参数进行估计，着陆器的3个位置参

数则作为全局参数进行估计。首先对每个弧段进行精

密定轨，解算局部待估参数，收敛后得到含有全局参

数的法方程矩阵，之后融合多弧段方程进行全局参数

的求解，完成第1次全局迭代，之后经过多次全局迭代

直至全局参数的解算结果收敛，得到最终的着陆器位

置，整个算法过程和重力场解算流程类似[13]。

考虑到观测设备热噪声等，我们在模拟观测值上

添加了标准差为1 mm/s的高斯白噪声；并且考虑到现

存模型误差的影响，在仿真分析中，考虑了重力场误

差、坐标转换误差、星历误差的影响，添加的误差在

每个算例中分别给出。

星上转发延迟对多普勒计算值的影响在文献[14]
中进行了详细的研究。一般来说，星上转发延迟的量级

在微秒（μs）量级，如美国国家航空航天局（National
Aeronautics and Space Administration，NASA）火星探

测器“火星漫游者”（Mars Reconnaissance Orbiter，MRO）

的转发延迟为1.414 9 μs，欧洲空间局（European Space
Agency，ESA）火星快车的转发延迟为2.076 μs[14]。本

文将此延迟设为10 μs，通过引入测量偏差来减弱这一

延迟的影响。在本文仿真分析中没有考虑包括火星大

气时延、地球电离层等的影响，这些在实际数据中可

以作为改正项从数据预处理中剔除。

2.1    月球南极探测器与轨道器定位定轨

本节仿真讨论了一个100 km高度的极轨圆轨道卫

星与位于月球南极的着陆器应用此多程多普勒测量模

式后能达到的精度水平。表 1为轨道器的开普勒轨道

根数，着陆器位于月球南极附近（75°S，130°E）。仿

真中考虑了包括月球660阶非球形引力、各大天体的三

体摄动、固体潮摄动、太阳光压摄动、地球扁率摄动

和月球扁率项间接摄动以及相对论效应的影响，具体

描述由表 2给出。仿真解算中，模拟数据包括双程多

普勒与此多程多普勒，地面跟踪站位于佳木斯与喀

什，其中佳木斯深空站发射与接收多程微波多普勒信

号，喀什深空站发射与接收双程多普勒信号，采样率

均设置为10 s。

考虑到目前研究中的模型存在误差，为尽可能模

拟实际情况，我们在月球重力场模型的系数上添加了

10倍的标准差。JPL发布的DE系列历表是目前使用最

为广泛的行星历表，由于激光测月数据的加入，使得

其月球轨道精度处于亚米级，月球天平动的精度可达

到几个毫角秒[15-17]，因此在月球位置三个分量上各添加

1 m的偏差，为3个欧拉角添加10 mas的偏差。

此外，由于初轨也可能存在误差，因此在轨道器

初始位置向量X、Y、Z三个方向上各加100 m的偏差，

着陆器分别在在月球主轴坐标系X、Y、Z三个方向上

添加100 m的偏差。定轨过程中初轨方向误差增加为

1 000 m仍然可以收敛，不影响本文的结论。由于是仿

真实验，真实轨道与真实的着陆器坐标已知，这里对

定轨定位的精度评价通过重建轨道与真实轨道的差异、

表 1    月球探测器开普勒轨道根数

Table 1    Kepler orbit elements of the Lunar spacecraft

参数 数值

轨道长半轴/km 1 838

偏心率/（°） 0.495

轨道倾角/（°） 15.666

升交点赤经/（°） 119.478

近升角距/（°） 323.181

平近点角/（°） 87.152

表 2    仿真分析中参数设置

Table 2    A full description of the parameters used in the
simulation of the Lunar spacecraft POD

仿真参数 配置

弧长 24 h

轨道形状 100 km的极轨圆轨道

模拟火星着陆器位置 月球南极附近（75°S，130°E）高度截止角3°

地球深空站站址改正 固体潮H2 = 0.607 8，L2 = 0.084 7 高度截止角5°

摄动力模型

非球形引力摄动660阶
三体摄动，历表为DE430
月球固体潮H2 = 0.609 0
L2 = 0.085 2 ；K2 = 2.441 3×10-2

太阳光压摄动

相对论摄动

考虑的误差

10倍标准差的重力场模型

月球星历1 m系统差

月球天平动10 mas系统差

星上转发延迟10 μs
多普勒观测值添加1 mm/s的高斯白噪声
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解算的坐标与真实着陆器坐标的差异给出。图 2为双

程多普勒与多程多普勒观测量占比统计图。

图 2中，可以发现多程多普勒观测量比双程多普

勒观测量少得多，大约只有双程多普勒的5%左右，这

是因为实施此多程多普勒比双程多普勒需要更严苛的

条件，即地面跟踪站–轨道器、轨道器–着陆器、着陆

器–地面跟踪站之间同时可见，由于具有100 km的轨道

高度，每次轨道器过境，与着陆器通视的时间只有大

约10 min，因此限制了此多程多普勒观测量的生成。

表 3～4为仿真定轨与着陆器定位的结果。

表 3列出了只使用双程多普勒数据模拟定轨与使

用双程多普勒结合此多程多普勒数据联合定轨的结

果。结合图 2双程多普勒与多程多普勒观测量占比统

计图，发现由于观测条件的限制，弧段3、弧段6和
弧段7中并不含有此多程多普勒数据，得到了与只含

有双程多普勒数据一致的结果，在只使用双程多普

勒算例中，弧段5未能得到收敛解，猜测原因是因为

此弧段内数据的不连续，需要解算的测量偏差达到

8个，导致了法方程求逆的不稳定。弧段1、2、4和弧

段5得益于此多程多普勒数据的加入，轨道初轨与真

实轨道初轨的偏差均得到了不同程度的减小，提升

的精度最大超过一个量级。选择了一个有代表性的

弧段（弧段2），对这个弧段的重建轨道精度进行分析。

图 3（a）为只使用双程多普勒数据模拟定轨得到的

重建轨道，图 3（b）为双程多普勒数据与此多程多

普勒数据联合定轨得到的重建轨道。很明显，与只

使用双程多普勒数据相比，添加此多程多普勒数据

后，精密定轨得到的轨道与真实轨道的差值减小了

一个量级以上，轨道三维精度最大可达厘米级。轨

道切向（T）与法向（N）方向的精度得到了提升，

而在轨道径向（R），由于精度已足够高，未能得到

显著的提升。这一结果与文献[18]仿真分析的四程多

普勒定轨精度类似。

进一步的，考虑到在仿真数据中包含有历表误

差、月球天平动误差以及星上转发延迟的影响，我们

考虑了若不使用测量偏差来吸收这些误差，可以得到

轨道精度的情况。表 5比较了这两种不同定轨设置的

结果。

从表 5可以看出，在含有历表误差、月球天平动

误差以及星上转发延迟的影响下，若不解算测量偏

差，影响一般在厘米到米之间，得益于激光测月数据

观
测
值
个
数

弧段编号

双程多普勒
多程多普勒

5 000

4 000

3 000

2 000

1 000

0

1 2 3 4 5 6 7

 
图 2    月球探测器算例双程多普勒与多程多普勒观测量占比统计图

Fig. 2    The observable number of the two-way Doppler and the multi-way
Doppler in the Lunar spacecraft POD experiment

表 3    月球探测器算例重建轨道与真实轨道初轨差值

Table 3    Initial orbit position difference between reconstructed orbits and true one for the Lunar spacecraft POD experiment

m　

弧段
双程多普勒 双程多普勒 + 此多程多普勒数据

Δx Δy Δz 误差 Δx Δy Δz 误差

1 –0.479 –0.071 0.380 0.615 –0.141 0.042 –0.037 0.152

2 –1.217 0.047 –0.482 1.310 –0.011 –0.049 –0.019 0.054

3 0.024 –0.500 1.236 1.334 0.024 –0.498 1.236 1.333

4 –0.633 –0.444 0.104 0.780 0.019 –0.019 0.018 0.032

5 / / / / 0.097 0.060 0.129 0.172

6 2.343 5.019 –0.445 5.557 2.342 5.016 –0.445 5.554

7 0.288 0.978 0.412 1.100 0.288 0.978 0.412 1.100

表 4    着陆器的迭代计算过程

Table 4    Iterative calculation of lander position

m　

迭代次数 Δx Δy Δz

1 99.860 –100.117 –99.637

2 –0.308 –0.077 –0.500

3 –0.000 0.000 0.001

总计 99.552 –100.194 –100.136

误差 0.448 0.194 0.136

标准差（σ） ± 0.378 ± 0.353 ± 0.686
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的加入，使得双程多普勒数据处理过程中可忽略这些

误差的影响[19]；但是此多程多普勒模型中着陆器与轨

道器之间存在一条链路，因此对月球天平动误差以及

着陆器位置误差特别敏感，在计算的过程中必须加入

测量偏差以保证结果的正常收敛。

2.2    火星轨道器着陆器定轨定位

此算例中应用了一个大偏心率小倾角椭圆轨道，

表 6列出了开普勒轨道根数。仿真中着陆器的位置选

在了亚马逊平原（Amazonis Planitia）（30°N，165°W），

模拟定轨参数见表 7，仿真解算的数据的设置与2.1节
保持一致。

与月球算例相似，考虑到模型误差的存在，我们

在火星重力场模型MRO120D上添加了10倍的中误差；

依据文献[20]，为火星历表添加1 km的偏差；依据文

献[21]，为火星固联坐标系至惯性系的转换参数添

（a）双程多普勒定轨结果
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图 3    弧段2重建轨道与真实轨道的差异

Fig. 3    The differences of arc 2 between true orbit and reconstructed orbits

观
测
值
个
数

弧段编号

3 000

2 500

2 000

1 500

1 000

500

0

1 2 3 4 5 6 7

双程多普勒 多程多普勒

 
图 4    火星探测器算例双程多普勒与多程多普勒观测量占比统计图

Fig. 4    The observable number of the two-way Doppler and the multi-way
Doppler in the Mars spacecraft POD experiment
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图 5    弧段3重建轨道与真实轨道的差异

Fig. 5    The differences of arc 3 between true orbit and reconstructed orbits

表 5    双程多普勒解算测量偏差与不解算测量偏差结果比较

Table 5    The comparison between solving the measurement bias and not solving the measurement bias for two-way Doppler

m　

弧段
解算测量偏差 不解算测量偏差

Δx Δy Δz 误差 Δx Δy Δz 误差

1 –0.479 –0.071 0.380 0.615 –0.493 0.073 0.387 0.631

2 –1.217 0.047 –0.482 1.310 –1.383 0.071 –0.559 1.493

3 0.024 –0.500 1.236 1.334 0.008 –0.408 0.965 1.048

4 –0.633 –0.444 0.104 0.780 –1.207 –0.959 0.007 1.545

5 / / / / 1.579 0.915 1.759 2.535

6 2.343 5.019 –0.445 5.557 2.625 5.611 –0.574 6.221

7 0.288 0.978 0.412 1.100 1.002 3.411 1.524 3.868
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加相应的误差。同样的，在轨道器初始位置向量X、
Y、Z三个方向上各加100 m的偏差，着陆器分别在火星

固连坐标系X、Y、Z三个方向上添加1 000 m的偏差。

图 4为此算例中双程多普勒与多程多普勒观测量占比

统计图。

由于仿真中使用了一个大偏心率小倾角椭圆轨

道，此多程多普勒数据量相比100 km的月球极轨情况

增加到大约占双程多普勒数据的15%左右。表 8列出了

只使用双程多普勒数据模拟定轨与使用双程多普勒结

合此多程多普勒数据联合定轨的结果。表 9给出了着

陆器定位结果的收敛过程。

从表 8中，除了弧段1和弧段7的定轨精度有小幅

降低外，其余5个弧段定轨的精度有了不同程度的提

升，最大超过一个量级。在统计意义上仍然说明多程

多普勒数据对火星探测器精密定轨的贡献。从上面7个
弧段中，我们也选择了一个有代表性的弧段（弧段3）
进行详细分析。图 5（a）为只使用双程多普勒数据模

拟定轨得到的重建轨道，图 5（b）为双程多普勒数据

与此多普勒数据联合定轨得到的重建轨道。加入此多

程多普勒数据后，轨道切向（T）与法向（N）方向的

精度得到了大幅度的提升，在径向（R）方向上，其

精度并未得到显著提升，这是因为轨道径向相比法向

和切向建模更精确，本身的误差占比较小的缘故。从表 9

中可知，对着陆器定位的模拟表明，与月球南极着陆

器算例类似，收敛速度较快，只需3次全局迭代便可计

算出米级精度的坐标。

表 6    火星探测器轨道根数

Table 6    Kepler orbit elements of the Mars spacecraft

参数 数值

轨道长半轴/km 7 617 819

偏心率/（°） 0.495

轨道倾角/（°） 15.666

升交点赤经/（°） 119.478

近升角距/（°） 323.181

平近点角/（°） 87.152

表 7    模拟定轨参数设置

Table 7    A full description of the parameters used in the
simulation of the Mars spacecraft POD

参数 配置

弧长 24 h

轨道形状 大偏心率小倾角椭圆轨道（450 × 8 000 km）

模拟火星着陆器位置 Amazonis Planitia（30°00′00″，–160°00′00″）
高度截止角5°

地球深空站站址改正 固体潮H2 = 0.607 8，L2 = 0.084 7 高度截止角5°

摄动力模型

非球形引力摄动MRO120D [21]

N体摄动DE430[20]

Phobos和Deimos摄动

火星固体潮K2 = 0.169
太阳光压摄动

火星大气阻力摄动

相对论摄动

考虑的误差

10倍标准差的重力场模型[21]

火星星历1 km系统差[20]

考虑火星坐标转换角最大的形式误差[21]

星上转发延迟10 μs[14]

多普勒观测值添加1 mm/s的高斯白噪声

表 8    重建轨道与真实轨道初轨差值

Table 8    Initial orbit position difference between reconstructed orbits and true one

m　

弧段
双程多普勒 双程多普勒 + 此多程多普勒数据

Δx Δy Δz 误差 Δx Δy Δz 误差

1 –7.585 10.980 6.252 14.737 –8.679 12.614 7.133 16.891

2 20.418 –10.326 –62.803 66.841 –1.687 0.998 5.352 5.700

3 –4.426 –10.988 44.963 46.497 –0.194 –0.326 0.951 1.024

4 –2.217 12.884 –22.592 26.102 –1.411 7.773 –13.999 16.074

5 –30.625 27.545 54.022 67.934 –2.392 2.097 3.713 4.889

6 8.501 0.914 –35.046 36.074 5.734 0.642 –23.630 24.324

7 –0.626 1.448 –0.981 1.858 –2.143 4.391 –2.536 5.505

表 9    着陆器的迭代计算过程

Table 9    Iterative calculation of lander position

m　

迭代次数 Δx Δy Δz

1 1 001.382 998.209 –1 002.459

2 –2.625 2.210 0.667

3 0.002 0.135 0.014

总计 998.759 1 000.554 –1 001.778

误差 1.241 –0.554 1.778

标准差（σ） ± 0.245 ± 0.341 ± 0.366
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由于添加了着陆器与轨道器之间的链路，本文研

究的多程多普勒模式在轨道面与着陆器–轨道器方向上

新增了一个约束，这一约束与轨道切向（T）与法向

（N）均形成了一个小角度，为轨道切向与法向提供

了额外的约束，弥补了双程多普勒的不足。

3    结　论

本文对一种月球与火星探测多程微波测量链路进

行了初步的数值模拟分析，结果表明，结合传统双程

多普勒数据与此多程多普勒数据进行精密定轨，重建

轨道的精度可在月球探测任务中稳定在几米左右，在

火星探测任务中可达到数10 m精度的水平，着陆器位

置精度可分别稳定在分米和米级。

由于文章在模拟过程中考虑的是较为理想的状

态，仿真数据除地球与火星、月球遮挡外，不存在间

断的情况，保证了充足的数据量；除此之外，添加的

模型误差，如重力场误差、历表误差等，都属于形式

误差，有可能会存在低估这些误差的情况；太阳光压

等其他摄动力的误差也未考虑，因此在实际应用中，

多程多普勒模型的精度可能会受到一定的限制。

本文仿真分析工作在火星着陆器定位模式上做了

初步尝试，有望对我国火星探测任务提供一定程度的

参考。
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Preliminary Numerical Analysis of Precise Orbit Determination for a Multi-Way
Microwave Measurement Mode in the Lunar and Mars Missions

YANG Xuan，YAN Jianguo，YE Mao，JIN Weitong，QU Chunkai，LIU Suyan
（State Key Laboratory of Information Engineering in Surveying，Mapping and Remote Sensing，Wuhan University，Wuhan 430070，China）

Abstract：Precise orbit determination and lander positioning have important scientific meaning in deep-space mission. In this

paper，preliminary numerical simulations for a multi-way microwave measurement mode in the Lunar and Mars missions are

conducted and analyzed. The measurement model of this tracking mode is derived and its advantages are evaluated. Simulation

results show that this model has the potential to improve orbit accuracy，and the position of the lander can also be obtained. The

quantitative analysis shows that at the noise level of 1 mm/s，for the Lunar spacecraft，the orbit accuracy can be up to several

meters and the positioning accuracy of the lander is expected to reach the decimeter level，considering the coordinate system

conversion error，the gravitational field error，the ephemeris error and the transponder error. For the Mars spacecraft，the orbit

accuracy can reach tens of meters and the lander positioning accuracy reaches the meter level.

Key words：multi-way Doppler；multiple objects；precise orbit determination；lander positioning；measurement model

High lights：
●　Preliminary numerical simulations for a multi-way microwave measurement mode in the Lunar and Mars mission are conducted
and analyzed.
●　The ephemeris errors，the coordinate transformation errors，the gravity field model errors and the transponder delay are
accounted for in the simulation.
●　The orbit and lander positioning accuracy are improved after using the proposed measurement mode.
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