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摘    要：针对现有月球星座设计将通信和导航功能分开考虑，未能有效利用通导一体技术降低星座整体成本的问题。

综合考虑星座覆盖重数、通信性能和导航精度等约束，使用非支配排序遗传算法对轨道参数进行优化设计，提出一种基于

回归轨道的月球通导一体星座设计方法。优化结果显示，通过12颗月球回归轨道卫星，即可实现全月面位置精度平均因子

小于7及中高纬度区域全时段三重覆盖。所提方案可为未来月球探测活动提供兼具成本效益和技术优势的高速通信和高精度

定位导航服务，同时展现了通导一体技术在降低系统成本方面的潜力。
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 引　言

月球作为深空探测的首要目标，其南极区域可能

存在水冰资源及其对背面区域的初步探索已受到了广

泛关注。随着探测活动持续深入，国际月球科研站

（International Lunar Research Station，ILRS）建设已

成为重要的发展方向，应用范围涵盖环境探测、资源

开发利用、空间环境监测与多学科科学实验等多个领

域[1]。在月球科研站运行与维护过程中，无论是常规作

业、物资运输调度，还是科学实验实施，均高度依赖

通信系统提供高速率的数据传输、导航系统提供高精

度定位与授时服务。然而，随着探测任务复杂度不断

提升，传统通信与导航技术已明显不足。近月空间通

信与导航星座可为月面操作提供实时宽带通信与高精

度导航定位服务，是支持载人或无人月球长期探测活

动的关键基础设施。因此，多个航天国家正积极推进

月球通信导航星座系统的规划与建设，以应对未来探

测任务对高性能通信和导航服务的迫切需求。

月球网（LunaNet）是美国国家航空航天局（Na-
tional Aeronautics and Space Administration，NASA）

提出的一种新型月球通信与导航网络架构[2-3]。该系统

由2～3颗运行于环月椭圆冻结轨道（Elliptical Lunar
Frozen Orbit，ELFO）的中继卫星及位于近直线晕轨道

（Near-Rectilinear Halo Orbit，NRHO）的“月球门户”

（Lunar Gateway）空间站共同构成，旨在为月球探测

任务提供高效数据传输、全球定位与应急通信服务。

2018年，中国成功发射“鹊桥一号”中继星[4]，成为世界

上首颗部署于地月拉格朗日L2点并投入运行的通信卫

星，主要为“嫦娥四号”月球背面探测任务提供中继通

信支持。2024年，中国进一步发射的“鹊桥二号”中继

星[5]，部署于椭圆冻结轨道，以扩展对多类型月球探测

任务的通信覆盖能力。欧洲航天局（European Space
Agency，ESA）于2021年发布“月光”（Moonlight）计

划[6-7]，拟于2027年前构建一个具备可持续提高服务能

力的月球通信与导航星座。该星座由一颗通信卫星和

4颗导航卫星组成，将优先实现对月球南极区域的全覆

盖通信与高精度导航服务。

为满足月面探测任务需求并尽可能地降低系统建

设与运维成本，学术界已针对月球通信与导航星座开

展了广泛研究。Thompson等[8]以覆盖冗余度作为关键

评估指标，对多种月球轨道构型进行分析，最终选定

冻结轨道与晕轨道两种类型。Zanotti等[9]则重点关注运

行于月球低轨道（Low Lunar Orbit，LLO）的极地轨

道器，提出通过融合月球全球导航卫星系统（Global
Navigation Satellite System，GNSS）与惯性导航系统
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（Inertial Navigation System，INS），为该类轨道器及

月球南极区域提供高精度导航服务。Gil等[10]采用多目

标优化方法，通过数值仿真对轨道参数进行优化，最

终得到了10组最优导航星座设计方案。Wang等[11]分析

了晕轨道与远距离逆行轨道（Distant Retrograde Orbit，
DRO）的覆盖性能，并综合两者优势，提出一种基于

DRO与Halo轨道优化组合的多轨道GNSS架构。王晓伟

等[12]则系统研究了不同卫星数量与轨道高度下的环月

星座构型，并对其覆盖性能与定位精度进行了对比分析。

在通信与导航一体化星座联合设计方面也有相关

研究，Bhamidipati等[13]系统考虑导航精度、通信速率

及卫星成本与功率等约束条件，设计了一种由通信卫

星与导航卫星构成的混合星座架构，其通信载荷与导

航载荷采用了分置部署的方式。Chen等[14]借鉴月球冻

结轨道的特性，提出一种混合倾角Walker星座构型，

并通过理论分析与数值仿真验证了比传统Walker星座

具有更好的性能。陈诗雨等[15]引入多样化的轨道类型

与多维性能指标，提出一种分阶段实施的近月空间星

座建设方案，最终形成了由12颗ELFO、4颗NRHO、

2颗Halo以及3颗DRO卫星组成的21星综合构型，实现

了全月面的100%四重覆盖与长时间的高精度导航。

然而，传统通信与导航系统所采用的分立架构，

在成本、系统复杂性与协同能力方面存在结构性的矛

盾。“非一体化”设计模式导致从卫星平台、有效载荷

到发射与运维的全流程重复建设，显著提高了系统全

生命周期的成本。此类重复性进一步衍生出系统的高

复杂度：空间段需部署两套独立星座，地面段需构建

并行测控网络，用户终端亦需同时集成通信与导航功

能，这不仅大幅增加了系统的运维负担，也导致终端

在体积、重量和功耗方面的压力显著增大。更为重要

的是，分立架构在通信与导航系统之间会造成信息隔

离，两者之间的信号体制与数据格式互不兼容，严重

阻碍了系统资源的统一调度与信号的深度融合，从而

制约了整体的服务性能与任务灵活性。面对上述制

约，发展通导一体化技术，通过单星平台实现资源共

享与功能协同，已成为提升效能、降低系统总成本的

必然路径。

清华大学“智慧天网”星座系统利用回归轨道星下

点轨迹的周期性规律，通过参数设计与优化，可实现

重点区域按需高仰角覆盖和对地稳定服务[16]。本文借

鉴回归轨道在规律性覆盖方面的设计理念，聚焦于月

球表面探测任务对连续可靠通信与高精度导航的迫切

需求，创新性地提出一种面向月球环境的通导一体化

联合优化模型，将通信容量、导航精度因子及多重覆

盖性能作为耦合目标进行协同优化。同时为了在有限

卫星的数量下满足系统性能要求，本文选用较高轨道

高度以提高单星的覆盖范围，并利用高轨道对月球非

球形引力摄动的抑制作用，提升轨道长期稳定性。

 1    月球通导一体星座系统架构

 1.1    系统架构方案

本文提出的通导一体化星座系统架构，由地球深

空站、一颗部署于地月拉格朗日L1点的卫星、一颗部

署于地月拉格朗日L2点的卫星以及一个运行于月球回

归轨道的卫星星座共同构成，如图1所示。地球深空站

作为地面段核心设施，承担任务指挥、状态监控与数

据处理职能；在探测器发射与地月转移阶段，通过地−
探测器直接链路维持连续通信联络。地月L1与L2点卫

星主要用于支持探测器入轨阶段的轨道监视与测控通

信。环月回归轨道卫星星座借助星间链路互联，构成

高精度通导一体化空间信息网络，为月面及近月空间

用户提供连续可靠的通信与导航服务。
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回归轨道星座

星间链路
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图 1    月球通导一体星座系统架构

Fig. 1    Lunar communication-navigation integrated constellation system
 

在探测器发射阶段，地球深空站负责对其开展遥

测、跟踪与指令上行，确保探测器准确进入预定地球

停泊轨道。进入地月转移阶段后，深空站继续通过直

接链路对探测器进行状态监视与轨道测定，并在中途

注入修正指令。探测器进入环月轨道后，通信中继任

务逐步移交至地月L1和L2点卫星：L1点卫星负责转发

地球站与月球正面探测器之间的信号，L2点卫星则负

责中继月球背面探测器与地球的数据及指令传输。探

测器着陆后，由运行于回归轨道的卫星星座通过星−月
链路，为月面探测器提供连续通信与高精度导航定位

服务。若探测器着陆于月球正面，回归轨道星座还可

与地球深空站协同工作，通过星−地联合观测与数据融

合，进一步提升导航定位的性能与鲁棒性。
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 1.2    测距及授时方案

本文所提的月球通导一体化星座采用文献[17]
提出的双向测距授时方案，该方案依托卫星通信信号

的双向传输机制，在完成高速率数据传输功能的同

时，兼具高精度测距与时间同步能力。其基本工作原

理如图2所示。
  

授时信源 授时信宿

启动Timer1
发送查询帧

等待应答帧
检测相关峰

Δt1

Δt2

t2

t1
Tdes

启动Timer2
发送应答帧
关闭Timer2

等待查询帧
检测相关峰

关闭Timer1

Tsrc

τTA

τTB

TBTA

 
图 2    通导一体系统帧结构

Fig. 2    Frame structure of the communication-navigation
integrated system

 

τTA τTB

∆t1 ∆t2

t1 t2 TA TB

双向测距授时方案采用“查询−应答”式测量机制。

授时信源（用户终端或卫星）主动发起测距过程，发

射包含时间标记的查询信号帧，并启动本地计时器

Timer1；授时信宿（卫星或用户终端）在接收到查询

帧后，启动其计时器Timer2，并立即发出应答帧，在

应答帧发送起始时刻关闭Timer2；授时信源在完整接

收应答帧后终止计时过程。图2中的 、 分别为授

时信源和授时信宿的发信道时延， 、 为传输时

延， 、 为收信道及解调时延， 、 为计时器内

部的计时结果。

上述双向测距模型建立在信号于真空中以光速直

线传播且双向路径对称的理想假设基础之上。然而，

月球独特的环境因素会引入一定的时延误差并破坏路

径的严格对称性，对高精度授时模型是挑战。主要误

差源包括：①等离子体时延，月球周边的稀薄太阳风

等离子体的影响虽弱于地球电离层，但在纳秒级授时

精度的要求下，其引起的信号传播时延不可忽略 [18]；

②相对论效应，月球引力势场的不均匀性以及星间、

星地相对运动速度的差异，会分别导致引力红移与时

间的膨胀效应，产生必须校准的相对论时频偏移；

③月表多径效应，当用户终端位于月表时，信号经月

壤、岩石等地形反射会产生多径干扰，将导致直达波

传输时延的测量值发生畸变，这也是破坏路径对称性

的首要因素。

为建立适用于月球探测的高精度授时模型，本文

在经典理论框架的基础上，逐项引入针对上述效应的

修正项，总时延的表达式为

TA =τTA+ (∆t1+δtenv1)+ (∆t2+δtenv2)+
t2+τTB+ t1+TB+δtrel (1)

τTA τTB t1 t2

δenv1 δenv2

δtrel

其中： 、 、 、 为设备固有时延，可预先标

定； 和 分别为上下行路径因等离子体环境而引

入的附加时延； 为整个传输周期内相对论效应累积

的时延修正。

进一步，定义路径的不对称性，即

δtasym = (∆t1+δtenv1)− (∆t2+δtenv2) (2)

Ttotal = TA−TB τsum = (τTA+ t1)+ (τTB+ t2)

δtenv,sum = δtenv1+δtenv2+δtrel

∆t1 ≈
∆t2 ≈ ∆t

其主要由相对几何的运动和多径效应引起。令

为测量时延差，

为设备固有总时延， 为环境

与相对论总时延。在传输时延近似相等的条件下

，平均传输时延的计算表达式为

∆t =
Ttotal−τsum−δtenv,sum−δtasym

2
(3)

δtenv δtrel

δtasym

在系统设计良好且采用模型补偿后， 、 和

的影响可被抑制到较低水平，此时式（3）可简

化为理想的对称模型。

∆t =
Ttotal−τsum

2
(4)

∆t

Tsrc Tdes

信源与信宿之间的钟差可通过帧结构携带的绝对

时间信息及所求得的传输时延 计算得到。绝对时间

信息嵌入于查询帧与应答帧中，记为 和 。

∆1pps = Tdes−Tsrc−∆t− (τTA+ t1) (5)

f

∆Tsrc ∆Tdes ∆TA ∆TB 1 000/ f

f = 200

δtasym

假设授时信源和信宿工作频率均为  MHz，则计

时误差 、 、 、 均不超过  ns，
当  MHz时，各项误差不超过5 ns。月球环境引

入的时延不确定性（特别是多径效应导致的 ）可

能成为限制其最终精度的主要因素。在实际应用中，

需结合双频测量、精密轨道确定、抗多径天线及滤波

算法等技术对多径环境影响进行抑制。

该双向测距与授时技术使月球用户终端在完成通

信的同时，获取与卫星之间的高精度伪距与钟差信

息，从而仅需3颗卫星即可实现精确定位和授时。这一

机制显著减少了对星座规模的需求，有效降低了系统

的建设与运维成本。

 2    月球通导一体化星座性能评价

本节将系统分析月球通导一体化星座的评估指
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标，重点分析其在月面通信覆盖率、通信容量及导航

定位精度等方面的性能[8]。

 2.1    月面观测点建模

n ϕn λn

为全面评估通导一体化星座在月面的综合性能，

本文采用基于斐波那契网格[19]（Fibonacci Lattice，FL）
的均匀采样方法，在月面布设代表性的观测点集。该

方法利用斐波那契数列与黄金分割比的数学规律，实

现了在月球表面高效生成分布均匀的采样点，有效避

免了因采样疏密不均所造成的性能评价偏差。在FL模
型中，观测点 的纬度坐标 与经度坐标 可分别为

ϕn =
180
π

arcsin
(

2n−1
N
−1

)
(6)

λn =
180
π

[(2πnθmod2π)−π] (7)

n n = 1,2, · · · ,N N

θ (
√

5−1)/2

其中： 为观测点索引（ ）， 为总观测

点数； 为黄金比常数 。

基于FL方法生成的月面观测点分布如图3所示。

该采样策略在纬度方向采用反正弦函数对观测点进行

参数化生成，以确保不同纬度区间内的点分布具备均

匀性与对称性；在经度方向，则引入黄金角划分机

制，使得每一纬度环带内的采样点在经度方向亦呈现

均匀分布的特性。从图3可看出，观测点从北极至南极

依次均匀排列，各经度环带内点的密度保持一致。
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图 3    斐波那契网格采样点

Fig. 3    Fibonacci grid sampling points
 

在生成观测点后，根据不同区域的任务重要性为

其分配相应权重。重点区域（如月球南极地区以及“嫦

娥五号”“嫦娥六号”着陆点周边）被赋予较高的权重，

并以蓝色高亮标示，以凸显其在通信覆盖与导航服务

需求的优先级；其余区域则依据科学探测价值与任务

相关性的不同，施行差异化加权策略，以红色标识。

该权重分配机制有助于更精确地评估星座在关键区域

的服务性能。

 2.2    覆盖率

在星座性能评估中，覆盖率是衡量系统对月面服

务能力的一项关键指标，其不仅反映了星座在目标区

域提供通信与导航服务的综合能力，也体现出系统的

服务连续性与冗余水平[20]。

单重覆盖率用于评估在观测周期内，某一观测点

至少被一颗卫星覆盖的时间比例为

单重覆盖率=
t1
n

Tobs
(8)

θmin t1
n n Tobs

覆盖判据为星地连线与当地水平面的仰角大于设

定阈值 ，其中 为第 个观测点在观测周期 内至

少被一颗卫星覆盖的时间。

为进一步分析星座系统的服务冗余性与稳健性，

引入多重覆盖率的概念，其定义为在观测周期内，某

一观测点至少被k颗卫星同时覆盖的时间占比，即

k重覆盖率=
tk
n

Tobs
(9)

tk
n n Tobs k其中： 为第 个观测点在观测周期 内至少被 颗卫

星覆盖的时间。

为获得星座系统的整体覆盖性能，需将上述覆盖

率评估方法扩展至全月面尺度。本文系统评估每个观

测点的覆盖状态，并依据其预设权重，通过加权平均

方式聚合各点的覆盖率，从而得到全月面综合覆盖率

指标为

ηk =

N∑
n=1

Wη
n

tk
n

Tobs

N∑
n=1

Wη
n

(10)

Wη
n n其中： 为第 个观测点的覆盖权重系数。

 2.3    导航精度

系统采用通导一体化设计，通过双向测距与时间

同步机制，时钟偏差在导航解算过程中得以有效补偿

或消除。因此，时间误差对最终定位精度的影响可忽

略不计。鉴于此，本文选取位置精度因子（Position
Dilution Of Precision，PDOP）作为评估导航性能的核

心指标，以量化并分析星座系统的定位精度。

PDOP值表征了导航系统中测距误差对定位结果的

放大效应，是导航坐标在变化最显著方向的误差放大

率，反映了用户接收机与可见卫星的空间几何分布对

定位精度的影响。因为参与定位卫星所构成几何体的

体积与PDOP值成反比，所以卫星在空间中的分布越均

匀，几何条件越优越，定位精度越高。
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ri σ2假设伪距测量误差 为0均值、方差为 的高斯随

机误差，且各卫星的测量误差彼此独立，在此假设条

件下可得到

cov(δr) = I×σ2 (11)

I n其中： 为 维的单位矩阵。

根据协因数传播律有

cov(δx) =
(
HT H

)−1
×σ2 (12)

H其中： 为定位解算方程中的系数矩阵。

则PDOP值为

PDOP =
√

tr [cov(δx)]
σ

=

√
tr
[
(HT H)−1

]
(13)

为系统评估星座在全球范围内的综合导航精度，

需对全部观测点在完整观测周期内的PDOP值进行统计

分析。该评估综合时间与空间两个维度，通过加权平

均方法予以集成，以同时体现观测时段内的平均性能

水平及各区域不同的任务重要性。

n Tobs对于每个观测点 ，其在观测时间 内的平均

PDOP值定义为

Pn =
1

Tobs

w Tobs

0
Pn(t)dt (14)

Pn(t) n t其中： 为观测点 在时刻 的瞬时PDOP值。

为评估星座系统在全月面尺度的整体导航精度性

能，对各观测点的平均PDOP值依据其预设的区域导航

重要性权重进行加权整合，从而得到综合PDOP指标。

P̄ =

N∑
n=1

Wp
n Pn

N∑
n=1

Wp
n

(15)

Wp
n n其中： 为第 个观测点的导航权重系数。

 2.4    通信容量

通信容量是衡量星座通信性能的核心指标，表征

在特定信道条件下通信链路所能达到的最大理论传输

速率，其直接决定了系统支持高速的数据传输能力。

该指标基于香农定理进行定义，体现了带宽与信噪比

对传输能力的综合约束。

t n

假设星座中各卫星配置相同的通信载荷，其发射

功率、天线增益及频带资源一致，即所有卫星具备同

等的通信能力。对于地面观测点，链路建立遵循最大

信噪比准则：在每一时刻，用户终端选择可见卫星集

合中信噪比最高的卫星建立连接，并基于该链路进行

数据传输。因此，在时刻 对于观测点 ，假设其可见

Sn(t) = {1,2, · · · ,k}卫星集合为 ，其瞬时通信容量可表

示为

Cn(t) = B× log2

(
1+max

s∈Sn(t)
S NRn,s(t)

)
(16)

S NRn,s(t) n s其中： 为观测点 与卫星 在时刻t的信噪比。

S NRn,s(t) =
Pt ×Gt ×Gr×λ2[

4πRn,s(t)
]2×L×N0×B

(17)

Pt Gt Gr

λ Rn,s(t)

n s L

N0 B

其中： 为发射功率； 为发射天线增益； 为接收

天线增益； 为信号中心频率对应的波长； 为观

测点 与卫星 在时刻 t的链路距离； 为附加损耗；

为接收机噪声功率谱密度； 为信道带宽。

为更准确评估观测点的通信服务能力，对通信容

量进行时间平均处理，以抑制由卫星运动与链路时变

特性引入的瞬时波动，从而获取更能反映长期服务能

力的稳态通信性能指标。

Cn =
1

Tobs

w Tobs

0
Cn(t)dt (18)

进一步聚合所有观测点的平均通信容量，并纳入

区域权重系数以体现不同区域的通信任务优先级。星

座的加权平均通信容量可表述为

C̄ =

N∑
n=1

Wc
nCn

N∑
n=1

Wc
n

(19)

Wc
n n其中： 为第 个观测点的通信权重系数。

 3    月球通导一体星座设计

 3.1    月球通导一体星座设计原则

回归轨道是构建具备周期性覆盖特性的月球卫星

星座核心设计策略，通过精确设计轨道周期与月球自

转周期之间的整数比关系，实现星下点轨迹在月面的

周期性重复。该设计不仅能实现对特定区域的长期、

稳定覆盖，还可有效降低通信链路的切换频率与动态

管理复杂度，从而减轻月面终端设备的复杂度。

Ωi Ω j i j

∆Ω ∆ω

∆Ω ∆ω

在回归轨道星座构型设计中，各轨道面升交点经

度之差与相邻轨道面内卫星的相位差存在特定几何约

束关系[21-22]，其为实现周期性全覆盖的基础，如图4所
示。其中 和 分别为卫星 和 所在轨道面的升交点

经度，两轨道面升交点经度差为 ； 为相邻轨道

面卫星的相位差。为实现相邻轨道面的卫星沿相同的

月面轨迹运行，升交点经度差 和相位差 需满足

的几何约束条件为

166 深空探测学报（中英文） 2026年



∆ω =
∆Ω×ωs

ωe
(20)

ωs ωe其中： 为卫星在轨的角速度； 为月球的自转角

速度。

 
 

Ωi Ωj

ΔΩ

Δω
卫星i

卫星j

 
图 4    回归轨道空间几何关系

Fig. 4    Regression orbit spatial geometry relationship
 

Ts Tm

为实现卫星星下点轨迹的周期性重复，即回归轨

道特性，卫星的轨道周期 与月球自转周期 必须满

足整数比例关系，即

Tm

Ts
=

z1

z2
, z j ∈ Z+, j = 1,2 (21)

z1 z2

z1 z2

其中： 、 为正整数，表征了月球自转周期与卫星

轨道周期之间的共振比。通过选择不同的 、 ，可

精确调控卫星星下点轨迹的回归周期。

hs

在确定轨道共振比后，遵循开普勒第三定律，对

应的轨道高度 为

hs =
3

√
GMm

4π2
×T 2

m×
(

z2

z1

)2

−Rm (22)

G Mm Rm Tm其中： 、 、 、 分别为引力常数、月球质

量、月球半径和月球自转周期。

本文进一步提出一种基于Walker星座构型参数的

回归轨道星座生成方法。Walker星座作为经典的卫星

轨道设计范式，通过将卫星以高度对称且参数化的形

式分布于若干轨道面内，采用卫星总数T、轨道面数

P及相位因子F这3个参数完整描述星座构型，以实现

均匀的全球覆盖并简化轨道设计流程。

∆Ω

在回归轨道星座中，每个轨道面仅部署一颗卫

星，因此卫星总数T  =  P。各轨道面升交点经度差

为

∆Ω =
2π
T

(23)

通过将各轨道面的升交点赤经按等间隔分布，确

保了整个星座在空间中的几何对称性与均匀性。在区

域覆盖增强或特定服务需求的场景下，升交点赤经差

亦可人为设定，以支持非均匀构型的星座设计，从而

更好地适配任务指向性的覆盖需求。

∆ω

在选定周期共振比后，通过式（18）和（19）联

立可得相位差 为

∆ω =mod
(
−∆Ω z1

z2
,2π

)
(24)

进一步推导得到回归轨道星座的相位因子F为

F =
∆ω×T

2π
(25)

z1/z2在给定卫星总数T、轨道共振比 以及种子卫星

轨道6根数后，即可生成基于Walker星座构型参数的

回归轨道星座，该生成方法通过严格的参数化设计，

实现了对星座空间几何特性与回归轨道所需周期的重

复性。

 3.2    月球通导一体星座设计方法

为满足未来月球探测任务对通信与导航一体化服

务的迫切需求，本节基于回归轨道的周期覆盖特性，

系统性地权衡覆盖性能、导航精度、通信容量与系统

建设成本等多重约束，采用多目标优化算法对星座构

型参数进行协同优化。该设计旨在实现对月球全域，

尤其是南极关键区域的长期稳定覆盖与高精度导航

保障。

hs

is

Ωs

Ns

在回归轨道星座的设计中，参数对星座的总体性

能具有显著的影响，是优化过程中需重点处理的决策

变量，轨道高度 影响卫星的地面覆盖范围、通信链

路性能及轨道周期。为实现回归轨道特性，轨道高度

需满足式（22）所定义的约束条件；轨道倾角 影响

星座覆盖范围，高倾角配置有助于实现极地覆盖，而

低倾角轨道则更适用于赤道及中低纬度地区的服务；

升交点经度 影响轨道平面在空间中的方位，通过优

化各轨道面升交点赤经的分布，可实现对特定重点区

域的增强覆盖；卫星数量 是影响覆盖性能与系统成

本的核心因素，合理优化卫星数量可在满足服务要求

的条件下最小化系统建设和维护成本。

优化设计过程需综合考虑多目标约束，以实现系

统性能与建设成本之间的最优权衡。具体而言，核心

优化目标主要包括以下方面。

覆盖率：优化设计需确保在任意时刻，月球南极
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区域的三重覆盖率达到最大化，同时兼顾全月面覆盖

的均匀性。覆盖性能目标可表述为max f1 = ηk, k = 3
s.t. ηk = 1, ∀k ∈ {1,2}.

(26)

导航精度：优化设计需最小化全月面观测点的平

均PDOP值，在南极地区需确保定位服务的PDOP值小

于8[14]，以满足高精度定位需求为

min f2 = P̄ (27)

通信性能：优化设计需确保星座在给定的链路条

件下实现最大通信容量，从而满足科学探测任务的高

速率需求。该目标可以表达为

max f3 = C̄ (28)

卫星数量：优化设计需尽可能减少卫星数量，以

降低系统建设和维护费用，目标可表示为

min f4 = Ns (29)

综合上述优化目标与约束条件，可将其表述为一

个多目标优化问题。

min
Ns ,hs ,is ,Ωs

(− f1, f2,− f3, f4)

2 ⩽
z1

z2
⩽ 50, z1,z2 ∈ Z+,

Ns ∈ {8, · · · ,16},
s.t. 0

◦
⩽ is ⩽ 90

◦
,

0
◦
⩽ Ωs ⩽ 360

◦
,

ηk = 1, ∀k ∈ {1,2}.

(30)

f1 f3其中：目标函数 和 等价为最小化的目标，并对优

化参数范围进行限制，同时要求构建星座需满足全时

段两重覆盖。

为解决上述多目标优化问题，本文采用非支配排

序遗传算法[23]（NSGA-II）进行求解，旨在获取覆盖性

能、导航精度、通信能力与系统成本之间的Pareto非劣

解集，为星座构型设计提供科学的决策依据。

非支配排序是NSGA-Ⅱ算法的核心机制，其作用

是将种群个体依据支配关系划分为具有不同优先级的

Pareto前沿等级。本文每个个体对应一个种子卫星设计

方案，由卫星数量、轨道高度、轨道倾角及升交点经

度等参数构成，通过系统评估各方案在多个优化目标

（包括覆盖性能、导航精度、通信容量与系统成本）

的表现，从而识别出所有非支配解，构成近似最优的

Pareto前沿。

Pt Φi

由个体生成仿真所用星座参数的具体过程如下：

对当前星座设计集合 中的某个个体 ，首先根据其

[Ns,hs, is,Ωs]

hs+Rm is Ωs

Ns

参数 生成种子卫星轨道6根数，其中半长

轴为 ，轨道倾角为 ，升交点经度为 ，其余

轨道参数设置为0。然后基于种子卫星轨道6根数、相

位因子F和卫星数量 计算出回归轨道星座卫星轨道

6根数。

nΦi
S Φi

nΦi
Φi

S Φi

Φi Φi

Φ j

Φi Φ j

Φ j Φi Φ j

Φi Φ j Φ j S Φi

nΦi
= nΦi

+1

在设定的种子卫星参数范围内随机生成初始种子

卫星，同时初始化两个关键指标：方案被支配次数

和方案支配解集合 。其中 用于记录 被其它

方案支配的次数；方案支配解集合 ，用于记录方案

支配的方案集合。对方案集合中的任意方案 和

，生成星座参数进行仿真，比较它们在所有优化目

标的表现。如果 在所有目标函数都优于或等于 ，

且至少在一个目标严格优于 ，则 支配 ，即在星

座设计方案 优于 ，将 加入 ，反之，则更新

。

nΦ = 0

F1

F1

nΦi

F2 F3

F1

将被支配次数 的方案分配到第一层Pareto前
沿 。这些方案是非劣解，即在方案集合中没有其它

方案能够支配它们。对 方案，从集合中移除，并更

新被它们支配的参数 。重复上述过程，依次构建第

2层 、第3层 等，直至所有方案被分配到对应的前

沿层。非支配排序完成后，集合中的方案按照Pareto前
沿层级划分，第一层Pareto前沿 中的方案最优，作

为当前的非劣解集。

PC
t

在月球卫星星座的多目标优化设计中，遗传操作

通过模拟自然选择与进化机制，实现对星座设计方案

的持续改进。该过程首先采用锦标赛选择策略，结合

拥挤度比较，从当前集合中筛选父代参数：优先选取

Pareto前沿层级较低（即性能更优）的方案；若两方案

处于同一前沿层级，则选择拥挤度较大的方案，以维

持解集在目标空间的多样性。拥挤度用于衡量方案在

目标空间的分布密度，即卫星轨道参数在各优化目标

的表现，其值通过计算相邻方案在各目标方向的距离

之和得到；拥挤度较大的个体位于相对稀疏的区域，

保留此类个体有助于增强Pareto解集的均匀性与多样

性。随后，通过交叉与变异操作模拟自然界中的基因

重组与随机突变，探索新的星座构型，将两个父代方

案的设计参数进行组合或扰动，从而生成具有多样性

的子代方案，推动方案集合向更优性能方向进化 。

Pt PC
t

Pt+1

将当前父代方案集合 和子代方案集合 合并，

形成新的联合参数集合 ，对联合参数集合执行非

支配排序，重新构建Pareto前沿层，保留前M个方案，

作为下一代的父代方案集合。通过这一过程，算法保

留了精英方案，即表现优异的星座设计方法，同时持

续优化解集，详细算法流程如表1所示。
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表 1    基于NSGA-Ⅱ的月球通导一体星座优化算法

Table 1    NSGA-II-based optimization algorithm for lunar
integrated communication and navigation constellation

算法1基于NSGA-Ⅱ的月球通导一体星座优化算法

P = {Φi} Φ = [Ns,hs, is,Ωs]
F = {− f1, f2,− f3, f4}

输入：初始设计方案集合 ，其中 为优化变

量，目标函数 （覆盖率、导航精度、通信性能、

卫星数量）

P∗输出：非劣前沿解集

1： P0 t = 0初始化：随机生成初始集合 ，设置迭代代数

2： F (Φ)目标计算：计算每个方案的目标函数值

3： 快速非支配排序：

4： Φ ∈ Ptfor 集合中的每个方案  do
5： SΦ = {} nΦ = 0　初始化 （支配解集合）和 （被支配计数）

6： Θ ∈ Pt　for 其他方案  do
7： Φ ≺ Θ Θ　　if （支配 ）then
8： Θ SΦ SΦ = SΦ ∪{Θ}　　　将 加入 ，即

9： Θ ≺Φ Θ　　else if （被 支配）then
10： nΦ = nΦ +1　　　　

11：　　end if
12：　end for
13： nΦ = 0　if  then
14： Φ F1　　将 分配到第一层Pareto前沿

15：　end if
16： end for
17： F2,F3, · · ·依次构建 ，直到分配所有方案

18：while未满足终止条件 do
19：　选择：根据拥挤度计算与锦标赛选择，选择父代集合。

20：PC
t

　交叉：使用多点交叉和模拟二进制交叉（SBX）生成子代集合

。

21： PC
t　变异：对子代集合 应用随机变异和多项式变异操作。

22： F (Φ)　目标计算：对子代集合中的每个方案计算

23： Pt+1 = Pt ∪PC
t　合并：合并父代和子代

24： M　非支配排序：对合并后的集合进行非支配排序，并保留前 个

方案

25： t = t+1　迭代代数

26： end while
27： F1 P∗输出：第一层Pareto前沿 中的非劣解集
 

P∗获得非劣解集 后，本文利用基于熵权法的

TOPSIS[24]（Technique for Order Preference by Similarity
to an Ideal Solution）模型对Pareto前沿解进行综合评

价。该方法首先通过熵权法客观确定各性能指标的权

重，克服主观赋值偏差，其具体步骤包括：构建评价

矩阵、计算各指标的信息熵，进而根据熵值确定其权

重。随后，计算各方案与正理想解（最优解）及负理

想解（最劣解）的欧氏距离，最终依据相对贴近度对

各方案进行排序，以量化其综合性能的优劣，详细流

程如表2所示。

 4    性能仿真分析

本节对通导一体化星座优化结果的性能指标开展

系统仿真与综合分析。基于回归轨道的特性与月球探

测任务的实际需求，本文设置了如表1所示的仿真参

数。考虑到月球探测任务卫星发射与运维成本显著高

于地球卫星系统，采用尽可能少的卫星数量实现全月

面覆盖，本研究采用较高轨道高度作为星座设计的首

要策略，具体如表3所示。
  

表 3    实验仿真参数

Table 3    Experimental simulation parameters
参数名称 取值

Ns卫星数 8～16

hs轨道高度 /km 4 500 ～ 54 000
N观测点数量 250

时间步长/min 10
仿真时长/d 273

重点区域、其他区域权重 2、1

θmin最小仰角 /（°） 10

种群大小、迭代次数 100、100
 

 4.1    星座参数优化结果分析

本文针对优化问题（28），采用NSGA-Ⅱ多目标

优化算法求解，得到Pareto前沿结果，如图5所示。该

前沿解均为非支配解，代表在多个竞争目标之间无法

进一步同时改进的优化设计方案，为不同应用场景下

权衡决策提供了多样化的备选方案。

不同轨道共振比、卫星数量及轨道倾角对月球通

导一体化星座系统性能的影响不同。通过对比最大覆

盖率、通信容量及导航精度3项关键指标可知：最优覆

盖性能和PDOP均位于低轨道共振比条件下，这主要是

因为低共振比意味着卫星轨道周期较长，其相对月球

 

表 2    基于熵权法的TOPSIS星座方案综合评价流程

Table 2    Comprehensive evaluation process of constellation
schemes based on entropy-weighted TOPSIS

算法2基于熵权法的TOPSIS星座方案综合评价流程

P∗
f1 f2 f3 f4

输入：Pareto前沿解集 。

评价指标：通信覆盖率 、导航精度 、通信性能 、卫星数量

Ci输出：各方案综合评价得分 及排名。

续表 2

1： X = (xi j)m×4 xi j

i j
构建决策矩阵：构建初始决策矩阵 ，其中 表示第

个方案在第 个指标上的值

2： 数据标准化处理：对效益型指标（覆盖率、通信容量）采用正向

标准化，对成本型指标（导航精度、卫星数量）采用负向标准化

3： 熵权法计算权重：

4： for j = 1 to 4 do
5： j e j　计算第 项指标的熵值

6： g j　计算差异系数

7： w j　计算权重

8： end for
9： V = (vi j)m×4构建加权规范化矩阵：计算加权矩阵

10： V+ = {max(vi1),min(vi2),max(vi3),min(vi4)}
V− = {min(vi1),max(vi2),min(vi3),max(vi4)}

确定正理想解与负理想解：

正理想解：

负理想解：

11： D+i 、D−i计算距离测度：计算与正理想解和负理想解距离

12： Ci计算相对贴近度：计算相对贴近度

13： Ci输出评价结果：根据 值对方案进行降序排序，输出最优星座配

置方案
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表面的运动更为缓慢。这种缓慢的运动特性使得卫星

能够对特定区域，尤其是备受关注的极区，形成持续

时间更长的稳定覆盖。同时，卫星构形的相对稳定变

化也更易于在全球范围内形成一个几何分布持续优良

的星座，从而直接转化为更高的导航定位精度。
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图 5    星座参数Pareto最优解分布

Fig. 5    Pareto-optimal solutions for distribution of constellation parameters
 

系统的通信容量呈现出相反的趋势，其最优值出

现在高轨道共振比条件下，高共振比使得卫星快速绕

月飞行，虽然牺牲了单次过顶的持续时间，却显著提

升了卫星对月面用户的重访频率。值得注意的是，上

述最优解均交会于中高轨道倾角区域。这一现象的根

本原因在于中高倾角是确保星座覆盖完备性的前提，

它使卫星能够飞越包括关键极区在内的整个月球表面。

Ns = 8、10、12、14、16

Ns = 12

Ns = 16

不同卫星数量 月球通导

一体星座的覆盖率与导航精度之间的关系如图6所示。

仿真结果表明，随着卫星数量的增加，系统覆盖率呈

现显著提升的趋势，同时PDOP值逐渐降低，反映出导

航定位精度在不断提高。当覆盖率接近1时，特别是卫

星数量达到12颗及以上时，系统导航精度同时达到较

高水平。综合分析表明， 在覆盖性能和导航精

度之间取得了较好的平衡，而 则实现了最优性

能，适用于高精度任务场景。
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图 6    覆盖率与导航精度分析

Fig. 6    Coverage rate vs. navigation accuracy analysis

Ns = 12

Ns = 14

Ns = 12

不同卫星规模下，月球通导一体星座的系统通信

容量与导航精度之间存在的权衡关系如图7所示。仿真

结果表明，在卫星数目固定的前提下，提升通信性能

往往会导致导航精度下降（PDOP升高），反之亦然。

这是因为通信性能得益于较低的轨道高度，而导航精

度则需要较高的轨道高度来保证。随着卫星数目Ns的

增加，数据点的分布整体向右下方移动。这表明扩大

星座规模能够突破单一规模下的性能权衡限制，实现

通信容量与导航精度的同步提升，从而拓展了整个系

统的性能边界。同时注意到，从 提升到

性能提升曲线开始变得相对平缓，这意味着，

继续增加卫星带来的边际效益在 之后开始

下降。
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图 7    归一化通信性能与导航精度分析

Fig. 7    Normalized communication performance vs. navigation
accuracy analysis

 

利用基于熵权法的TOPSIS模型排序量化各方案的

优劣，针对不同卫星数目，推荐的轨道参数方案如表4
所示。
 
 

表 4    轨道参数

Table 4    Orbital parameters
参数（轨道面1） 取值1 取值2 取值3

卫星数 12 14 16

偏心率 0 0 0

平近点角/（°） 0 0 0

升交点赤经/（°） 94.39 79.22 79.91

近地点幅角/（°） 0 0 0

轨道高度/km 5 825.2 5 825.2 4 779.8

轨道倾角/（°） 68.90 65.91 47.84
 

 4.2    推荐星座参数性能仿真

为验证本文所提出的通导一体化星座设计方法的

有效性，本节围绕覆盖性能、导航定位精度及重点区

域服务保障等核心指标展开系统性仿真分析。当卫星

数量达到12颗后，继续增加卫星数量所带来的性能增
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益变得非常有限。为最小化系统成本，基于参数取值

为1的星座构型进行后续分析，其星下点轨迹如图8所示。
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图 8    月球通导一体星座星下点轨迹

Fig. 8    The sub-satellite point trajectory of lunar communication-navigation
integrated constellation

 

月球通导一体系统对月球的覆盖性能如图9和
图10所示。在三重覆盖方面，中、高纬度区域可实现

连续的三重覆盖；在四重覆盖方面，高纬度区域可达

到持续的四重覆盖。
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图 9    全月三重覆盖率

Fig. 9    Triple coverage rate of the full lunar surface
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图 10    全月四重覆盖率

Fig. 10    Quadruple coverage rate of the full lunar surface
 

本文采用的通导一体化设计，仅需三重覆盖即可

支持全月面的导航与定位需求，导航精度如图11所
示，全月面位置精度均小于7，表明系统具备较高的导

航定位精度。尤其在嫦娥系列任务着陆区及月球南极

等重点区域，导航性能表现更为优异。

针对月球南极区域，对通导一体化星座与月面终

端之间的平均仰角进行了仿真分析，结果如图12所
示。仿真结果表明，该区域平均仰角始终不低于42°，
表明所设计的星座在相应轨道位置能为月球南极地

区提供稳定且有效的覆盖，并具备优良的信号接收

条件。
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图 11    全月面导航精度

Fig. 11    Navigation accuracy of the full lunar surface
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图 12    月球南极地区平均仰角

Fig. 12    Average elevation angle of the lunar south pole
 

针对“嫦娥六号”着陆点，对通导一体化星座的仰

角时变特性及其连续可见性进行仿真分析，结果如图13
和图14所示。仿真结果表明，在95%的仿真时段内，

着陆点与星座间的仰角均大于50°，通信质量良好，并

实现了全时段三重覆盖，有效保障了着陆点附近导航

服务的可靠性。
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图 13    “嫦娥六号”着陆点对星座绕月周期仰角

Fig. 13    Elevation angle of the Chang'e-6 landing site to
the constellation
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图 14    “嫦娥六号”着陆点对星座绕月周期可见性

Fig. 14    Visibility of the Chang'e-6 landing site to the constellation over one
orbital period

 

“嫦娥六号”着陆点对单星的仰角变化如图15所
示。受回归轨道构型特性驱动，该仰角变化呈现以恒

星月为规律性的周期变化。此种周期性覆盖特性有利

于简化月面终端的设计，降低通信链路构建与维持的

复杂度，从而进一步提升整个系统的稳定性与可靠性。
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图 15    “嫦娥六号”着陆点对单星仰角

Fig. 15    Elevation angle of the Chang'e-6 landing site to single star

 5    结　论

本文提出了一种基于回归轨道的月球通信与导航

一体化星座系统设计方法，旨在满足未来月球探测任

务对高速通信与高精度导航定位的需求。通过优化轨

道参数，所设计的星座系统仅需12颗卫星即可实现全

月面覆盖并提供高精度导航定位服务，尤其能够重点

保障月球南极地区、嫦娥系列着陆点等关键区域的服

务性能。仿真结果表明，该星座系统在覆盖性能、导

航定位精度与通信能力方面均表现出优越性能，可支

撑未来大规模月球科学探测与技术试验任务。本研究

为中国后续月球探测任务中的通信导航需求提供了一

种高效且经济的技术解决方案。
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Design Method of Lunar Integrated Communication and Navigation Constellation
Based on Recurrent Orbit

CUI Yongsheng1,2,3
，ZHAN Yafeng2

，XIE Haoran1,2,3

（1. Department of Electronic Engineering，Tsinghua University，Beijing 100084，China；

2. Beijing National Research Center for Information Science and Technology，Beijing 100084，China；

3. State Key Laboratory of Space Network and Communications，Beijing 100084，China）

Abstract：Existing lunar constellation designs consider communication and navigation functions separately，failing to

effectively utilize integrated communication-navigation technologies to reduce the overall cost of constellation design. A novel

method for designing lunar constellations based on recurrent orbit was proposed，utilizing a multi-objective optimization framework

that concurrently evaluates coverage multiplicity，communication performance，and navigation accuracy constraints through a non-

dominated sorting genetic algorithm. The optimization results show that，with 12 lunar recurrent satellites，an average Positioning

Dilution of Precision (PDOP) of less than 7 across the entire lunar surface and full-time triple coverage in mid-to-high latitudes can

be achieved. The proposed scheme can provide high-speed communication and high-precision positioning and navigation services

that are both cost-effective and technologically advantageous for future lunar exploration activities，while demonstrating the

potential of integrated communication-navigation technologies in reducing system costs.

Keywords：constellation design；recurrent orbit；communication-navigation integration；non-dominated sorting genetic

algorithm

Highlights：
●　Combined with the multi-layer architecture design of Earth deep space station，Lagrange point satellite and recurrent orbit
constellation satellites，improve the service quality.
●　The communication-navigation integrated constellation design based on recurrent orbits achieves a PDOP of less than 7 across the
entire lunar surface and triple coverage at all times in mid-to-high latitudes.
●　The communication-navigation integrated constellation design effectively combines communication and navigation functions，
reducing system costs.
●　Utilize a non-dominated sorting genetic algorithm to optimize orbital parameters，achieving a balance among coverage
performance，navigation accuracy，and cost.
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