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一
、

日本人造卫星发展概况

自从 � � �  年发射第一颗人造地球卫星以

来
,

二十多年内
,

世界各国发射的各种空间

飞行器已达二千多个
,

其中极大多数是人造

地球卫星
。

它们的轨道由一百多公里到几十

万公里
。

按照卫星在轨道上的功能不同
,

这

些人造卫星可以归纳为应用卫星和科学技术

实验卫星两大类
。

应用卫星有四种
�

�
�

地球观察站

卫星处在轨道上
,

对地球来说站得高
、

看得远
,

用它来观察地球是非常有利的
。

属

于这种功能的卫星 目前有侦察
、

予警
、

气象

和地球资源卫星等
。

这类卫星约有八百五十

多个
。

�
�

中继站

卫星在轨道上对信息进行放大和转发
。

属于这种功能的卫星 目前有通讯
、

直接电视

广播
、

跟踪和数据中继卫星
。

这类卫星约有

二百三十多个
。

�
�

基准站

卫星在轨道上作为位置精确基准点
,

所

以测轨精度要求非常精确
,

属于这种功能的

卫星 目前有导航卫星和几何测地卫星等
。

这

类卫星约有一百四十多个
。

�
�

轨道拦截

也称为反卫星
,

即是将卫星作为一个武

器去拦截在轨道上的卫星
。

这类卫星约有二

十来个
。

科学和技术实验卫星包括有三种 �共约

� � �个�
�

� � � 卫星技术实验站—进行卫星本

身技术实验
,

它的控制系统与应用卫星要求

相当
,

但是工作寿命可以短一些
。

属于这种

功能的卫星目前有技术实验卫星
。

� � � 天体观察站—这类卫星对夭体

指向精度要求较高 �秒级�
。

属于这种功能的

卫星 目前有天文卫星
。

天文卫星已成为天文

研究的第三代工具 �第一代用光学望远镜
、

第二代用射电望远镜�
。

� � � 空 间环境观察站—属于这种功

能的卫星目前有科学实验卫星
、

主要目的是

探测空间环境及其影响
,

如地晃
、

磁层
、

电

离层
、

宇宙线等
。

这类卫星的控制系统
,

除

了特殊要求外一般都较简单
。

根据上述卫星在轨道上的功能
、

表 � 列

出各种类型功能的卫星控制系统的特点和要

求
。

日本的人造卫星以和平利用为 目的
,

目

前的研制和发射工作分别在两 个 系统 内进

行
,

一个是文部省所属的东京大学宇宙航空

研究所
,

该所拥有自己的研究机构
、

装调和

试验设备
,

并且附设鹿儿岛宇 宙 空 间观测

所
。

不仅研制卫星而且研制� 型发射卫星的

火箭
,

自成系统
。

表 � 列成了该所 �� � �年 �

月 � �日发射日本第一颗人造卫星
“
大隅号

”

以来
,

十年期间发射的十一颗卫星的基本参

数及其外形示意
。

其次是 日本科学技术厅所属的
“宇宙开

发事业团
” ,

规划着政府级的卫星开发事业
。

表 � 列出了该团自�� � �年以来发射的 � 颗卫

星的基本参数及其外形示意
。

东京大学宇航研究所重点 研 制 科 学实



表 人造地球卫星的分类
、

用途和控制方式

功功 能能
二

控 制 系 统 特 点点 用 途途

地地球观察站站 �
。

对地指向精度取决决 侦察卫星星 三轴喷气控制
、

美国
“
大鸟

”
卫遍除除

于于于 目标定位精度度度 喷气控制外
,

还有重力梯度稳定定

�����
�

高稳定度 �� �一 “
�������������������������������������������������������������

一 ‘

度 � 秒��� 予警卫星星 早期肩旋稳定
,

现采用三轴控制制

�����
�

指向误差跳动量比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比比

指指指向精度高一数量级级 气象卫星星 由自旋稳定发展以飞轮为主的三轴控控

制制制制制制

地地地地球资源卫星星 三轴控制制

中中 继 站站 �
。

静止卫星位置保持持 通讯卫星星 过去大多采用双自旋稳定
,

目前以飞飞

精精精度� 。
�

�度度度 轮为主三轴控制制

�����
�

对地指 向精 度 高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高������
�

�
�

�� �
�

� �
。

��� 直接电视广播播 高精度长寿命三轴控制和挠性体太阳阳
�����

�

中继卫星除对地指指 卫星星 帆板定向控制制

向向向外还要求对目标卫星精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精精

确确确跟踪踪 跟踪和数据中中 多体姿态控制和同步定点位置控制制

继继继继卫星星星

基基 谁 站站 �
。

对地指向精度要求求 导航卫星星 早期三轴重力禅度稳定
,

现采用两对对

一一一般 ��
“

左右����� 斜装飞轮实现三轴控制制

�����
�

测轨精度要求很高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高高 测测测测地卫星星 早期为磁控稳定
,

后发展为重力梯度度

加加加加加惯性轮
。

‘‘

轨轨 道 拦 截截 �
�

变轨范围大
、

交会会 反卫星星

一
� �

一
�

一一
精精精度高高高高

�����
�

单轴或双轴姿控控控控

科科科 卫 星 技 术术 与应用卫星控制系统相相 技术实验卫星星 早期用被动控制 �重力梯度或自旋稳稳

学学学 实 验 站站 当
,

但工作寿命短一些些些 定� 目前为主动三轴控制 �三个零动量量
和和和和和和

���

技技技技技技 飞轮
厂

卜卜

术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术术
实实实 天体观察站站 对夭体指向要求高 �秒秒 天文卫星星 高精度对夭体指向三轴控制和自旋稳稳

验验验验 级精度����� 定定

卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫卫星星星 空 间 环 境境 一般的控制系统较简单单 科学实验卫星星 早期较多采用自旋稳定
,

现为三轴控控

观观观 察 站站站站 制或者对卫星中观察仪器平台单独实现现

控控控控控控制制

验 卫 星
,

重量较轻
、

主要探 测 宇 宙 � 射

线
,

高空中的电子密度
、

等 离 子体
、

重粒

子
、

极光粒子
、

太阳真空紫外 日晃线等天体

现象
。

宇宙开发事业团系统 重 点研 制应用卫

星
,

包括通讯
、

广播
、

气象以及技术试验卫

星等
。

为今后发射大型通讯卫星
、

海洋观测

卫星
、

测地卫星中的技术问题作准备
。

日本人造地球卫星发展的主要问题是受

到运载工具能力的限制
,

东京大学宇航研究

所采用�型火箭发射卫星
,

重量最大没有超

过 � �� 公斤
。

字宙开寒事业团采用� 一 � 型

火箭发射的卫星的重量限于 ��� 公斤以下
。

三个 � � �
、

� � 和 � � 卫 星 重 量 为 �� � 公

斤
,

超出当前日本运载工具发射能力
,

只得

求助于美国 �
� �� �

火箭在肯尼迪宇宙中心发

一 � � �



表 � 日本东京大学宇航所发扮的卫星

道一轨一重一 量一称 形 � 任务内容
发射 日期和
运 载 火 箭

大隅

�扫枯才苏�

�火箭首

次发射试验

� �  �年 � 月
� �日 � 一� � 一�

�� � � 高度
� � �� � � � � �

倾角
� � �

。

周期
� ��� 分

探星

�九人甘 �、�

�� �一 ��

试验星上

的仪器系统

和星上环境

数据系统的

性能

�� � �年 � 月

� � �

� , � � 一�

� � � � 高度
� � � � � � � � �

倾角
� � �

。

周期
� � �  分

霭霭霭霭霭
电离层等等 �� � �年 � 月月 � �� ���

离离离离离子体宇宙宙 � � 日日日

线线线线线线
,

太阳无无 �
一� � 一�����

线线线波观测测测测

第第 � 号科学学

育育育育育育育育
电离层等等 �� � �年 � 月月 � �� ��� 高度

� � � � � � � � ���

卫卫星电波
。。。

口口�
�

一一一 离 子 体 强强 �� 日日日 倾角
�
��

。。

���苍人奋次��������������������� 度
,

电子粒粒 �一�� 一����� 周期
� � �� 分分

口口口口口� ���亡亡亡 子射线电磁磁磁磁磁

波波波波波波波波波波波波
,

地磁观观观观观
口口口口口� ���门门门 测测测测测
口口口口口 ���门门门门门门门
口口口口口� ���门门门门门门门

探探星一 ����
、

咖咖
测量运载载 � � � �年 � 月月 ��� ��� 高度

� � � �  � � � ���

��� �
一� 。。。

火箭性能进进 �右日日日 倾角
�
��

。。

���九 人甘协 �号����� 行星上技术术 � 一� � 一����� 周期
� ��� 分分

,,
之一一一

试验验验验验

一 � � 一



�续表�

轨量名 称 …
任务内“

…霆酬豁 道

第 � 号科学

卫星

� � �  !

�仁 七、上 弓�

研究各种

太阳放射线

和地球外大

气层之间的

胡互关系

� �� �年 � 月

� � 日

�
一� �

� � � � 高度
� � � � � � � � �

倾角
� � ��

周期
�

�� �分

探星
一�

�仁人甘七
、 �

号�

高度
� � � � � � � � �

倾角
� � �

。

周期
� � �� 分

�第 � 号科

学卫星 �

� � � � �

研究� 射

线爆发
, �

射线星体
,

极软� 射线

源观测

� �  !年 � 月

� 日发射未入

轨道失败

� 一� �

� �� � 高度
� � �� � �� �

倾角
� � ��

周期

第 � 号科学

卫星

� � � �一�

�含上。 乙 弓�

研究极光

及其有关现

象

� � � �年 � 月

� 日�一� � 一�

进入准极轨道

� �� � 高度
� � � � � � � ��

倾角
� � �

�

周期
�

�� �分

阵尸一

……
一

…
一

…
一

…
一

…

第 � 号科学

卫星

� � � �
一

�

全长 �� �

米偶极天线

伸长
,

地磁

观测装置 �

轴方向伸展

� �  !年 。月

� � 日

�
一

��
一

�

� �� � 高度
� �� � � � � � � �

倾角
� � �

。

周期
� � �‘分

一
一

一
一一

一

一
� �



�续表�
�

户
� �

�
�
�

竺
�

�
�
�

�

竺� 一
一奋卫竺

�

止任色奥赛上灌燮歌界
� � � �

习
轨 道

第 �
一

号科学 � 止衷 止△ � 研究
� 射 � � � � �年 � “

一

…
� �

·

�� �

�
高度

� � � 。� �。。

卫

暴��
‘

一

“

…卿臀
� � �

…
��

一…
倾角

’ �‘
。

表 � 日本宇宙开发事业团发射的卫星

名 称

�
夕卜 形

…
任务内“ 发射日期和

运 载 火箭 �
重 量

�
、 道

技术试验卫

星 � 型

�告 � �

� �  
一

�

确认火箭

发射技术试

验卫星跟踪

技术
,

天线

伸展实验卫

星环境测定

� � � �年 � 月

� 日

N
一

I F

5 2
.
s
k

g

直径约

80Cm 26

面体

高度
: ~ 1000

倾角
: 47 0

周期
: 10 6分

一一 —

一
—
~

一
~~-一 - - - ~ 刁. .

一 , - ,
~

-

—
一

一
『电离层观测

卫星

( 于功)

15 5

观测电离

层
,

收集改

进短波通信

预报和警戒

系统的精度

1976年2 月

29日

N
一

I

发射一个月

后电源故障通

信中断

139k g

直径约

94em 高

约 82em

元筒形

高度~ 100 叭m

元轨道

倾角
:
70

”

周期
: 106分

技术试验卫

星 n

(吞( 2 号)

E T S 一

11

日本第一 1977年 2 月

23日

N
一
3 F

1 3 0 k g

直径约
14Oem 高

约 90cID
,

元筒形

高度36000km

静止卫星轨道

倾角
: 0
.5。

周期
:
24 小时

卫射静控验姿的线以咖剔鹏韦删勺鳄刻静月侧料扮恻田创触颖止星技控制
M星功

静止气象卫

(沙 衷寸 勺)

G M S

遮遮突二lll

可可可

通过观测

静止卫星云
图改进 日本

气象预报的

精度

1977年 7 月

14日美 D elta

2914火箭

350kg

直径约

216cm 高

约 310em

元筒形

高度约 3600okm

静止卫星轨道倾

角0
。

一 16 ~



续表)

名 称 外 形 任务内容
发射 日期和
运 载 火 箭

轨 道量重

实验用中容

量静止通信卫

星

(合 ( 弓)

C S

准毫米波

卫星通信系

统实验
,

为

发展大容量

通信卫星的

规划之一
,

建立系统的

操纵技术

1977年12月

15日

美 D elta

2914

350kg

直径约

200em

高 350

C刃以

元筒形

高度约36000k m

静止轨道

倾角O
。

电离层观测

卫星

(弓必 2 号)

15 5
一

b

1 4 2
k

g

形状同

155 卫星

实验用中型

广播卫星

(峥 勺)

B S

斌斌蘸自自

lllllllllll

同 15 5卫 1978年 2 月

16日

N
一
4
F

高度约l000km

元轨道

倾角70
。

周期10 5分

利用卫星

系统进行图

象和声音的

传输实验作

为发展大型

广播卫星规

划之一建立

卫星广播系

统的操纵技

术

1975年 4 月

8 日

美国 D elta

2914

350kg

直径约

130em

高 约

300em 箱

形

高度约s6000k m

静止卫星 轨 道
,

倾角O
“

实验用静止

通信卫星

(南华冲)

E C S

建立静止

卫星发射技

术
、

姿态控

制技术毫米

波段卫星通

信实验

1979年 2 月

6 日

N
一
1

1 3 0 k g

直 径

140Cm

高95em

元筒形

高度3600ok m

静止卫星轨道

倾角约0. 5
。

周期24 小时

~ 17 一



射
。

因此
,

目前正在研制 N
一且火箭为今后

发射 35 0 公斤重的卫星提供运载工具吕

二
、
_

姿态控制技术的研究

在轨道上飞行的人造地球卫星
,
_

一

受各种

力和力矩的作用
,

从刚体力学角度来说
,

力

使卫星的轨道产生摄动 , 力矩使卫星的姿态

产生扰动
。

对卫星起作用的扰动力矩有空气

动力力矩
、

重力梯度力矩
、

地磁力矩
、

太阳辐

射压力矩等
。

扰动力矩的大小随卫星尺寸大

小
、

形状
、

惯性矩
、

剩余磁矩
、

姿态角的不

同而不同
,

但一般来说
,

占优势的力矩
,

在

低高度时是空气动力力矩
,

在中高度时是重

力梯度力矩和磁力矩
,

在高高度时是太阳辐

射压力矩
。

早期的人造卫星
,

送上天后就任其翻滚

不加控制
,

但是随着卫星应用的发展
,

对卫

星的要求高了
,

就必须对卫星提出控制的要

求
,

这是因为现时的人造卫星上装有很多的

各式各样的探铡仪器设备
,

例如在通讯和广

播卫星上装有各种波段的定向天线
,

在地球

资源卫星上装有多光谱遥感设备
,

在天文卫

星上装有射线望远镜
,

在科学实验卫星上装

有磁场计
、

粒子能量计测装置
、

电子束放射

实验装置等
,

以及为了供应能源用的太阳电

池帆板等
,

这些探测仪器都担负着一定的提
测目的和任务

,

工作仪器必须瞄准所需观察

的对象
,

太阳电池帆板必须对准太阳等
、

人造卫星的控制包括轨道控制和姿态控

制两个方面
。

轨道控制包括卫星在同步轨道

位置保持
,

变轨控制
、

( 如从轨移轨道变成同

步轨道)
,

交会对接
。

侦察和资源卫星还有返

回落点控制等
。

同步轨道通讯卫星位置保持

精度近年来提高一个多数量级
。

69 年发射的

天网卫星位置保持精 度 土3
“ ,

73 年 发 射 的

加拿大国内通讯卫星 位 置 保 持 精 度 为 士

0
.
05

“

~
0

.

1

“ ,

75 年 美国发射的国内通讯卫

星位置保持精度 士0
.
1

。 。

日本1979年发射的

实验用静止通讯卫星 (E C S) 的轨道保持精

度
:
纬度方向士 1

“

以内
,

经度方 向 士0
.
5

。

以内
。

1 9 7 7 年利用美国 d
elta 29 14火箭发射

的中容量静止通讯卫星 (C S) 的 轨 道保持

精度东西
、

南北方向 士0
.
1

。

以下
。

姿态控制方面的主要指标是对地球或者

对星体指向精度及其跳动量
,

以及其它指标

如姿态变化率
、

姿态运动稳定时间
,

控制系

统功耗
,

重量和使用寿命等
。

1 9 6 0 年以前的

应用卫星的姿态控制大部分采用 被动 控 制

(重力梯度稳定
,

自旋稳定
,

跟踪地磁场稳

定等)
,

指向精度 5~ 1。
” ,

而从 60 年代初对

地指向精度1
”

发展到 19 74年美国发射 A T S

币卫星对地指向精度 士 1
” ,

这说明在最近十

几年来对地指向精度提高了两个数量级
。

应

用卫星中对地指向精度要求最高的是地球资

源卫星
,

予计在2000年左右这类卫星将达到

10“ ‘

度指向精度
。

日本到目前为止还未发射过地球资源卫

星
,

东京大学宇航所19 79 年发射的 C O R SA

科学卫星的指向精度为0
.5 “ 。

宇宙开发事业

团发射的实验用静止通讯卫星 (E C S) 在东

西方向内的指向精度为土。
.
5

。 。

实验用中容

量静止通讯卫星 (C S) 的指向精度 士 0
.
3

” 。

人造卫星的姿态控制方式很多
,

归纳起

来可以分成自旋方式和三轴控制方 式 两 大

类
。

人们常将采用单自旋
、

消旋天线
、

消旋

平台 的各种方式称之为自旋卫星
,

把采用一

个飞轮
、

三个飞轮
、

推进器
、

重力梯度的各

种方式称之为三轴控制卫星
。

表 4是西 田进提 出的关于人造卫星姿态

控制方式的分类
。

航空宇宙研究所村上力博

士在此基础上提出了三轴控制方 式 的分 类

(参见表 6 )
。

表中也包括了机械消旋天线和

双自旋卫星
,

在他认为就其性能来说
,

它与

三轴控制卫星完全一样
,

所以也将其包含在

此表中
。

在表 4 中
,

单自旋方式和消旋天线都是

使卫星绕最大惯量矩轴自旋
,

卫星的形状必

须大体是扁平的
。

推进器方式消耗燃料多
,

只适用于比较短时间的飞行器
。

重力梯度方

一
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射
。
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、
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、
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、

消旋

平台 的各种方式称之为自旋卫星
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、

三个飞轮
、

推进器
、

重力梯度的各

种方式称之为三轴控制卫星
。
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控制方式的分类
。
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士在此基础上提出了三轴控制方 式 的分 类
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表中也包括了机械消旋天线和

双自旋卫星
,

在他认为就其性能来说
,

它与

三轴控制卫星完全一样
,

所以也将其包含在

此表中
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,
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,
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式是被动控制形式
、

寿命长
,

但姿态控制精

度不太高
,

用途受到限制
。

对于高精度指向

精度的姿态控制现时广泛采用的是以飞轮为

中心的三轴控制方式
。

从 日本东京大学宇宙航空研究所发射的

n 颗人造地球卫星来看
,

都属于自旋卫星范

畴
。

例如1979年 2 月22日发射的 C O R SA
一
b

科学卫星
,

卫星呈八角柱锥体
,

总 重 量 为

99
.5公斤 (参见表 2 )

。

这颗卫星可以根据观

测上的需要
,

将自旋轴转向任意一个方向
。

为了控制自旋轴的方向采用了电磁 转 矩方

式
,

这种方式是通过安装在卫星上的 M A C

电磁线圈与地磁的相互作用实现的
。

要想使

卫星的轴从一个方向转向另一个方向时
,

可

以先用地面上的计算机求出最高 效 率 的 程

序
,

以此控制电磁线圈
。

卫星的姿态可以用

自旋保持平衡
,

自旋率约 5 印m
。

为了计测

卫星的姿态
,

卫星上还装有太阳敏感器和红

外地平敏感器
,

可以测 出 卫 星 方向
,

精度

达0
.5 “ 。

正在研制的 A ST R O
一
A 卫星

,

是 其第

7 号科学卫星
,

预定1981年发射
,

目的是为

太阳丰年观测黑子
。

卫星重约 18 0 公斤
,

轨

道同 C O R SA
一
b

,

是日本最早采用太阳电池

帆板 (共四块帆板共4000枚太阳电池
,

最大

功率 100 瓦) 的科学卫星
。

卫星以 3 一 s
rpm 缓 慢 地自旋

,

自旋

轴处在偏离太阳中心 1
.2 士 0

.
5

。

范围内
,

利

用机上的闭环姿态控制回路保持
。

姿态控制

采用磁性转矩方式
。

误差信号由太阳敏感器

读取
。

除此以外卫星上还装有红外地平线敏

感器及磁性敏感器作为姿态计
。

预定1982年发射的 A ST R O
一
B 卫星 (第

8 号科学卫星)
,

准备采用动量飞轮来达到姿

态稳定
。

通过改变飞轮的转速使卫星自身的

自旋降至 。
。

同时
,

卫星的自旋轴可以通过

磁力矩自由转向目标
。

日本宇宙开发事业团发射的 9个应用和

技术试验卫星中
,

8 个是自旋稳定卫星
,

实

验用静止通信卫星 〔E C S〕的自旋率约 10 0

rp rn
。

1 9 7 7 年用美国 D
elta 2914火 箭发射

的实验用中容量静止通信卫星 〔C S〕
,

重量

340 公斤
,

同步轨道
,

自旋率约 90
rpm

。

目前世界各国发射直接电视广播卫星的

数量并不很多
。

集体接收直播实验卫星有美

国的 A T S
一 6 卫星 (advaneed T ee h n o lo gy

S a tellite) (1974年发射)
,

C T S 和
,’
静止

一
T

,, 。

但是 日本在1975年就用美国 D
elta 29 14发射

了重量为 350 公斤的实验用中容量广播卫星

(B S)
。

进人先进行列
。

而西德预计将在1980

年发射个体接收的直播卫星
。

这种卫星的对地精度要求较高
,

寿命较

长
,

美国 A T S
一6 对地指向精度 士0

.
1

。 ,

日

本的 B S 卫 星采用了三个零动量反作用飞轮

的三轴控制的方式
。

并且研制技术试验卫星

(E T S 一 111 型)
,

重量 375 公斤
,

倾角45
“ ,

预

定1982年用其自制的 N
一 工型火箭发射

。

卫

星采用三轴控制稳定方式
,

将进一步确认其

控制性能
。

人造卫星的姿态控制
,

除了必须解决控

制方式以外
,

还必须考虑姿态敏感器和执行

元件等方面的问题
。

一般来说卫星姿态控制精度取决于姿态

敏感器的精度
,

卫星控制系统的寿命取决于

执行机构
。

由于卫星控制系统的精度要 求 越 来越

高
,

对卫星敏感器精度要求一般比系统精度

高 0
.
5一 1 个数量级

,

提高卫星敏感器精度

及敏感器数字化
,

将成为今后 一 个 关 键问

题
。

作为卫星主要敏感器有下列八种
:

( 1 ) 红外地平仪

( 2 ) 磁强计

( 3 ) 地球反照敏感器

( 4 ) 太阳敏感器

( 5 ) 星敏感器

( 6 ) 陀螺

( 7 ) 加速度计

利用地球

物理特性

利用天体位置

利用惯性信标

、l、
l

、,‘、

l

( 8 ) 射频敏感器—
利用 无 线 电信

标
。

射频敏感器适用在通信卫星
,

因为通信

卫星本身具备无线电信标源
。

日本广播卫星



成功地采用了单脉冲比幅方式 的射 频 敏感

器
。

作为产生卫星控制力矩 (用于抵消卫星

所感受到的扰动力矩夕的执行机构
,

可分为

角动量交换 (飞轮和控制力矩陀螺) 和角动

量释放 (也叫质量排出
,

包括冷气喷射
、

热

气喷射和离子发动机) 两大类
。

日本早期发

射的人造卫星较多采用的是后一类方式
。

科

学技术厅航空宇宙研究所的姿态控制研究室

曾经进行过有关这方面的研究工作
,

发表了

下列研究工作报告
:

(1) 轴对称自旋卫星的章动引起的惯

性力场及其对于章动阻尼的应用 (村上力
、

狼嘉彰 1972年11月航宇所 T R 25z)

( 2 ) 用气体喷嘴积极控制轴对称自旋

卫星的章动 (村上力
、

中岛厚1973年10 月
、

航宇所 T R 344)

( 3 ) 轴对称卫星采用气体喷嘴控制自

旋轴及其在控制期间的状态 (村上力
、

狼嘉

彰
、

中岛厚1974年 8月
,

航字所 T R 380)

( 4 ) 利用轴向喷嘴控制非对称自旋卫

星的章动 (村上力
、

中岛厚1976年 5月
‘

,

航

宇所 T R 457)

从目前技术发展来看
,

对高精度长寿命

卫星姿态控制系统
,

用角动量交换产生控制

力矩比起喷气更加合适
,

其原因是飞轮可以

给出较精确的控制力矩和较高 的控 制速率

(1 0
。

/ 秒)
,

而喷气只能作开关控制且控制速

度较低 (0
.
1 “

/ 秒)
。

飞轮所需能源可以不断

补充
,

因而适合长寿命工作
,

喷气控制受到

能源限制只适合短期工作
。

姿态控制的基本原理是角动 量 守 恒 法

则
。

卫星的角动量 H 和千扰力矩 T 可用dH

/d t 二 T 表示
,

因 而 H = H 。 十 H t
,

其 中

H t二 了T d t
,

H

。

为初始值
。

如果 H
。

足够大
,

整个卫星有很大的角动量
,

即使加上一个轨

道周期的 H t
,

变化也很小
,

这就 是偏置动

量方式
。

另方面
,

H
。 二 O

,

整个卫 星 的角

动量几乎为零
,

所以称为零动量方式
。

在偏置动量方式中
,

原则上用一个大的

旋转体来吸收周期性的千扰力矩 (高轨道卫

星所受扰动基本上是周期性的)
,

其它二轴利

用了H 。
很大

、

H 的方向几乎不变的陀螺刚

性原理进行卫星姿态保持的
。

这种性质的飞

轮称为动量飞轮
。

在零动量方式中小型飞轮是旋转体
,

作

用原理是用电机使飞轮加速或减速对卫星本

体产生反作用力这一现 象 作 为控制力矩使

用
,

若要使卫星绕轴与该轴上的飞轮同方向

转动
,

就使飞轮减速
,

若要卫星反方向转动
,

就使飞轮加速
。

由这个控制力既能改变卫星

的姿态
,

也能够对抗干扰力矩
,

从而形成 了

由飞轮吸收干扰力矩的结果
。

实现这一 目的

的飞轮称为反作用飞轮
。

和偏置动量方式飞轮相比
,

反作用飞轮

比较小
,

例如采用偏置动量方式的交响乐卫

星上用的飞轮的角动量为20 牛顿
·

米
·

秒
,

而在零动量方式的地球观测卫星 (E R T S
一
1)

中的飞轮的角动量约为 0
.5 牛顿

·

米
·

秒
。

因此
,

零动量方式中和其它轴的陀螺祸合效

应比较小
,

三个轴上的干扰力矩分量
,

通过

安装三个反作用飞轮
,

各轴独立 地 进 行 控

制
,

就可以达到三轴稳定目的
。

日本航宇技术所大约在76 年前就开始进

行了反作用飞轮
、

动量飞轮和控制力矩陀螺

的研制
。

这些执行元件需要有
:
小型轻量

、

长寿命
、

效率高
、

功耗小
、

稳定性好
、

起动

力矩高
、

直线性和控制性能良好
,

并且在卫星

发射期间支承经受恶劣的环境负载之后
,

仍

要可靠地工作等性能
。

航宇所研究的反作用飞轮具有 l牛顿
·

米
·

秒的角动量
,

回转控制 范 围 为 土 3 0 0 0

r p。
,

采用无刷直流电机
。

研究工作以减小

力矩波动为目标
,

重点放在低速回转时也能

稳定上
。

无刷直流 电机没有整流子
,

转子是永久

磁铁
,

这就必须测量出永久磁铁的磁极
,

然

后对应着转子的回转相位
,

给定子线圈供电

流才能得到旋转力矩
。

为此需要有一个能够

检出转子回转相位的位置检测器及其相适应

一 22 一



的转换回路
。

搜制却

理表示在图 1中
。

电机转子以径向磁化
,

因

此
,

装在同一轴上的位置检测磁铁也同转子

一样被磁化
,

转子的回转位置被二个互成90
。

电角的霍耳元件检测出
。

定子线 圈 以 互 成

90
“

电角的 A
、

B 两相配置于空间
。

从 而在

理论上可以得出恒定的合成力矩
。

电机的速

度和力矩的控制
,

可以由改变霍耳元件的输

入电流来实现
。

霍耳元件的材料
、

对于反作用飞轮采用

G e ,

对于动量飞轮采用 G
a A s

。

无刷电机转

子的材料采用稀土类永久磁铁 Sm C
。 5

,

( 商

品名 H T C O R E X
一
22 B ) 这些材料在卫星用

的飞轮上使用已经获得良好的效果
。

驱动回路的方式对于马达的特性有很大

的影响
,

对比脉冲调宽和调幅两种方式
,

由

于要求在低速时具有平滑回转的可能性
,

因

此采用了调幅方式
。

图2a 是其驱动回路
,

图

Zb是其测速回路
,

采用另二个霍耳元件作为

测速元件
。

这种驱动回路的特点是结构非常

简单
、

而且加速
、

减速容易
、

控制性能良好
。

通转方向 列别

图 Zb

研制成的反作用飞轮曾经在单轴转台上

进行过精密指向控制实验
,

结果表明
,

低速

回转时存在的力矩波动对予卫星的影响非常

小
。

研制的动量飞轮是以国产化人造卫星为

目标进行的
,

为了能够在很大的温度范围内

(一 35
。

~
+

70 ℃) 稳定地工作
,

采 用 了长

寿命的气密
、

润滑油自动供给
、

轴承预载
、

惯性矩与重量比值大
、

轮子结构优化设计等

措施
,

并选用10 极外转子式的无刷直流电机

做驱动

动量飞轮的主要性能和尺寸参数见表6
。

表 6 动 量 飞 轮 特 性

禹薪一不石一飞污一一一窗一了面一一丽一亩一一- 嗜一
角动量 { 9

.83〔N m s〕 J! 是女尺寸 I 山29 0〔m m 〕x 80〔m m 〕

额定转速 { 3000〔r p , 〕 }} 驱动电机 } 无刷直流电机

转速控制范围 { 士1。〔% 〕 }}烤子 】 藉十类永久磁铁
,

10 极

最大扭矩 } 0
.
5〔N m 〕 !} 宁子 } 10 极

.
41 槽

. 2 相线圈

电力消耗 { 14〔W 〕 } 拾磁头 } G
a A s 霍耳元件 2 个

本体重量 1 7
07〔k g〕 } 密封 } 气密封

、

封人0. 01 气压惰性气体
一

暨垫塑星鳌止卫竺一

—
一鳖塑一一一止皇里壑

一蕊一一一



表 7 动量飞轮主要结构材料的物理性能

点压度一流饭
l
脚抗张强度

名 称 与 材 料

〔k g/ m m
“〕l〔k g/ m m

Z〕

纵弹性系”

…
卜七

…
“

E 〔k g/ m m
,

〕…重 … 〔℃〕

热膨胀系

(20℃ )

( x 10一 “
/

‘

导 率

C )
‘

m h ℃)

..

…
八Jn
�匕
07Z

J胜,1,
月

1

二

壳 体 A 201 7B D
一

T 4

轴S U S 42oJZ
一

B C

一

D

=
B

转子 S U S 316H P

轴环S U S 420JZ
一

B C

一

D
二 B

过滤器 铬镍不锈钢

轴承 S U JZ

螺钉类 S U S 3o4

> 39 > 23
7000 J2

.
79 .

29 C
。

>
7 5

>
5 5 2 0

3
0 0 }7

。

9 1 1 4 0
e 、147 0

,

0 4
C

.

g

·

>
5 3

1

>
2 1 2 0 3 0 0 9 1

}
1 4 0 0

、 ,

1
咬7 0

> 7 5 { > 5 5 2 0 3 0 0 9 1 }1 4 0 0 ~ 1 4 7 0

0
。

0 4

0

.

0 4

1 9 7 0 0
~

2 0 4 0 0 {7 9 1 } 1 4 0 0
~

1 4 2 0
1 4 〔0 ~ 1 00℃〕

18〔0 ~ 5 00℃〕

> 53 } > 2 1 2 0 300 …
7·”

14 0 0 ~ 1 4 2 0 } 1 7
。

研制出的动量飞轮经过 (1 ) 动特性
;( 2 )

摩擦力矩 (粘性摩擦
、

干摩擦)
; (3 ) 温度

特性等试验
。

近年来还正在研究采用磁悬浮轴承的反

作用飞轮
。

三
、

姿态控制模拟试验

技术研究

卫星姿态控制的研制一般有三个阶段
:

( 1 ) 软件模拟 设计阶段在计算机上

模拟所设计的系统的数字模型
、

显示其动态

性能
,

并选择各个环节的最佳参数
。

( 2
) 实验室模拟试验阶段 即是将被

试姿控系统中的部份元件和混合计算机配合

构成闭环
,

来表演姿态控制系 统 的 各 种动

作
。

( 3 ) 飞行模拟试验阶段 这是姿控系

统定型前的最后性能试验阶段
。

对于一般的飞行系统研制
,

经过上述两

个阶段以后就可以进行实物飞行试验了
,

但

是对于卫星由于进行飞行试验的代价是昂贵

的
,

为此
,

人们设想出一种能在地面上模拟

卫星在空间飞行状态的方法
,

这就是模拟试

验方法
。

在 日本筑波宇宙中心配备 有 一 台美国

C areo E leetronie 公 司 制造的三轴机械模

拟转台
。

该仪器可用磁带机输 入 信 号 对陀

螺
、

加速度计等进行飞行模拟试验
。

但是对于姿态控制系统来说
,

还必须考

虑空间飞行的特殊环境条件是重力加速度和

摩擦力矩接近于零
,

高真空状态
、

地磁影响

较弱等
。

由于气体轴承能在摩擦力矩极小的

情况下托浮起较重的物体
,

所以可以模拟空

间的失重和低摩擦力状态
,

于是在目前实物

模拟试验中所普遍采用的
、

最有效的地面试

验设备就是采用球型气体轴承支承的三轴气

浮转台
。

日本对姿态控制的模拟技术和其它先进

技术国家同样的重视
,

表 8 列出了日本国内

的一些三轴气浮模拟转台的性能指标
。

筑波宇宙中心的姿态控制三轴气浮模拟

设备是由东京芝蒲电气公司 19 73年制造的
。

目的是进行自旋卫星姿态控制系统各种试验

的同时
,

发展姿态控制技术
。

试验设备考虑

了分系统试验和综合试验
,

即喷 气 控 制 装

置
、

动量飞轮
、“哟一哟”

消旋
、

章动阻尼器

以及姿态敏感器等分系统的特性试验
,

模拟

在宇宙空间轨道上绕重心的旋转运动
,

用姿

态敏感器检测姿态
,

利用计算机控制指令
,

通过无线电发送给试验对象使实际的执行元

件工作等综合试验
。

图 3是筑波宇宙中心研制的卫星姿态控

制仿真系统方块示意
,

用来研究卫星姿态控



表 8 白本国内的三轴气浮转台

)
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轴承座形式 负载重
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通信
平 台 形

方式

‘

{
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压妒气
ks/

筑波宇宙中
心

航宇技术所

嫌仓制作所

东大宇航所

电通研究所
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.3

土 3 0 土3 0 无限
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。

6
~

6 3 0 0

2
0

0

元筒式

元筒式

士 3 0 士 3 0
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电视摄象测
台
_
上光点

红外检测

轴承球上码
图法

摘令炙妇机

厂城抽水
之
棋枯 幽

3 伟助加构
子姗 牛御报
弓
压践」压往

‘ 桂峨苏临
7 电 嘛

姿姿念念
测测蚤毅盆盆

嗡嗡嗡

今
百口

之

画画巍

图 3

制仿真实验时所采用的姿态控制技术
。

该系

统包括
: 三轴转台

、

姿态角测量设备
,

处理

姿态数据和试验数据的控制计算机
、

遥测和

指令系统
、

操作控制台
、

地球模拟器
、

太阳

模拟器等
。

三轴转台是一个由低摩擦的球形空气轴

承支承着试验对象的重心
,

以形式绕三轴自

由旋转的试验台
。

图 4 是该三轴试验台的原

理图
。

球形空气轴承的直径为12 厘米
、

真球

度 0
.3 微米

,

表面光洁度 0
.2 微米

,

不平衡

力矩小于 315 达因一厘米
,

摩擦力矩不超过

31 5。 达因一厘米
,

材料用非磁性钢制造以

尽量减小对试验对象的磁影响
。

球面座在18

个地方有直径为 0
.3 毫米的排气孔

,

从此喷

射出高压空气
,

这样球面座和球体之间就有

一个数十微米的薄空气膜以支承球体
。

初始姿态角的设定装置是端部装有滚轮

的三根支承棒
,

通过油压机构能够把三根支

承棒分别调到任意高度
。

通过使这三根支承

棒和试验对象相接
,

可以获得所希望的姿态

又又又

图 4

1一空气马达 2一胶带 3一被试体
4一驱动轮 5一轴承球 6一姿态角设定轮
7一夹紧装置 8一保护器 9一球轴承座

10 一油压缸 n 一玻璃纤维单元

角
。

这也能同时起到制动装置的作用
。

但初

始姿态角的设定 由于受机械制 约
,

仅 能 在

30
”

元锥范围内才是可能的
。

驱动装置利用胶带传输空气马达产生的

动力
,

通过曲柄机构和油压机构的配合使驱

动轮向上移动
,

顶住试验对象的底面
,

靠摩

擦力使试验对象旋转
,

当卫星加转到所希望

的转速时
,

摩擦轮脱开
,

卫星自旋
,

姿态控

制实验即可开始
。

姿态角测量采用非接触光学方法
,

检测

卫星自旋轴的方向
、

旋转相位角和转数
,

测

量装置如图 5
。

球轴承的赤道面 上 印 有 黑

线
,

4 个玻璃纤维测量头按东西南北方向靠

近球体
,

玻璃纤维测量头是由直径为 100 微



匕) y

万

(、勿)

各部件的性能

1) 三轴转台
a ) 支承负载

b ) 球直径
C ) 摩擦力矩

‘南)叹

轴水球

d ) 蜗轮转矩
e ) 转速

f ) 初始姿态

角设定

200公斤以下

12 0毫米

低于 31 5 x 。 达因一厘

米 (。 旋转速
,

转/分)

低于 31 5达因一厘米

20 。转/分以下

30
”

元 锥角内任意角度

图 5

米 (相当 0
.1 “

) 的 玻 璃 纤维垒起来的
,

成

342行 X S 列排列
,

其中向球面发射光线而

起照明作用的纤维排在第 1、 3

、

5

、

列
,

接

收球面反射光的受光纤维排在第 2 第 4 列
,

受光纤维每 2 行
x Z 列构成一个单元

,

各个

单元的终端接光电变换元件
。

因而球体黑线

所对单元的反射光弱
,

故能以光电方式检测

这一单元号码
。

另外单元号码和角度之间是

单值地相对应的
,

一个单元相当于。
.
2

。 。

但

当黑线复盖在相邻两个单元上时也能判别出

来故能获得0
.1 “分辨率

。

遥测接受机解调来自卫星的遥测无线 电

信号
,

此信号包含卫星工程数据
、

姿态敏感

器数据等
。

数据处理系统有一台数字计算机
,

该计

算机是这个系统的主脑
,

它汇集和编排来自

姿态测量装置和遥测装置 的数 据
,

发出指

令
、

打印数据并把即时姿态信息显示在控制

台上
。

指令发射机调制来自计算机的数据
,

并

发射无线 电信号
,

使卫星如实地实现所希望

的动作
,

例如推力器的接通和断开等
。

太阳模拟器和地球模拟器用来模拟太阳

敏感器和地球敏感器在实际空 间的 工作情

况
。

g
) 远距离平衡调整

最大调整量 水平向 士 2 00 克
·

厘米

垂直向 士1 50 克
·

厘米

2) 姿态测量装置
a ) 测量范围 3护

b ) 测量精度 士 0
.
40

c ) 分辨率 士 0
.
2

”

d ) 自旋相位信号发 士 0
.
2

。

生精度

3) 观测数据记录处理装置
a ) 计算机 P D P一1 1 2 0 千字

b ) 磁盘 容量 256 千字
c ) 磁带机 2 台

d ) 数字输入/输出 24 通道
e ) 模数转换器 12 通道

f ) 数模转换器 8通道

g ) 电传打字机
、

纸带穿孔

器
,

卡片读出器
, ‘

_ ,

行天而翩淤
’

菠葫着表 各 ‘台

示装置

h ) 记录计

4) 精密时计 基准

5) 遥测接收装置

数字遥测
a ) 接收频率 136M H z

b ) 信号形成 P C M 一
D P S K

一
P M

c
) 位率 6400位/秒

模拟遥测
a ) 接收频率 296M H z

b ) 信号形式 F M 一P M



通道 13 (IR IG 标堆
非4 一

13A ,
C

,
E )

6) 指令发射机
a ) 频率 154

.2M H Z

b ) 信号形式 P C M /F SK
一
A M

一
A M

c
) 通道 32

d ) 位率 lom see八 指令
e ) 指令符号 8个符号出 4 个

7) 太阳模拟器

a ) 照射面积 小80 0 毫米

b ) 照射强度 1/4 太阳单位
c ) 平行度 士 1

”

1 0
,

8 ) 地球模拟器
a ) 温度范围 室温一 十

80 ℃

b ) 温控能力 士 3℃

“
) 温度分布 士 3℃

d ) 辐射面积 最大直径2800毫米

e ) 可动范围 床面上可动

高度方向1500~ 2100

毫米
9) 定 日镜
a ) 有效直径 150 毫米

b ) 可动范 围 高度方向 800 、 2000

毫/米

水平回转 0~ 360
“

1
0) 干扰力矩发生器
a ) 推力 1公斤

b ) 个数 2 台

图 6是试验的一个模型卫星
.
模型卫星

上表面有天线
,

在它的侧面装有 太 阳 敏 感

器
、

地球敏感器
,

一对具有 4个喷管的推力

器
,

‘

在它的下表面有支承在三 轴 台上 用的

球
,

卫星内部有遥测仪器和指令设备
、

燃料

箱电池
、

章动阻尼器等
,

试验卫星的主要规

格为
:

1) 重量 90 公斤

2) 自旋转轴惯量矩

3) 正交轴的惯量矩

推力器

1) 总冲

2) 推力

3) 比推力

4) 推进剂

5) 转矩

12.7公斤
·

米 2

n
.3公斤

·

米
“

1 64 公斤一秒

200克

53秒

氮气

1 ,

8 6 4 公斤
·

米
“
/ 秒

“

太阳敏感器

1) 形式

2) 视场

3) 精度

地球敏感器

1) 形式

曲线隙缝式

士 5 0
“

士 1
。

V 型探头红外地

平仪

性性竺, 侧侧

蘑蘑廊廊廊廊

2)精度 土 1
’

章动阻尼器

1) 形式 旋转式阻尼器

2) 衰减时 在每分钟30 转时是4
.
50 分

间常数 在每分钟60 转时是1
.
14分

筑波宇宙中心于1973年12 月利用这套设

备对电离层观测卫星 (1 5 5)
,

于 1974年 5 月

对技术试验卫星 I 型 (E T S 一 I ) 的初样模

型进行了姿态检测试验
。

航空宇宙技术研究所在19了5年前研制 了

姿态控制实验用的单轴转台
,

该系统由作为

主体的单轴空气转台
、

无接触姿态角检测装

置
、

遥测遥控收发装置等组成
。

使用这套装

置有三个目的
:

1) 在零动量方式的三轴控制系统中
,

分别进行单轴控制系统实验
:

2) 进行偏置动量方式的飞轮转轴的旋



转控制实验
:

3) 测定气体喷射和推力或磁控的单轴

控制实验
。

_ _

零动量方式单轴姿态控制实验按图了所

示系统进行
。

姿态检测器的标线在检测姿态

透透 细组组

遥遥 搜搜

模模拟拟拟拟拟

计计林机机机 替替

笔笔录
‘久久久 标线线

图 7

的同时
,

还作为卫星姿态敏感器使用
,

转台

上搭载遥测遥控装置
、

伺服马达 和 喷 射 气

体
,

通过地面计算机控制补偿元件
,

使转台

和遥测遥控装置进行无接触控制
。

转台所搭

载的诸装置的电源
、

全部由装在转台下面的

碱性电池供给
。

从地面向转台发送马达控制信号和喷射

电磁阀的开关信号
。

然后从转台向地面发送

马达伺服放大器输出信号和转速表的输出信

号
。

卫星的姿态角靠标线检测
,

它的近似微

分和比例信号被反馈以后
,

从它与遥控信号

的差值得到姿态误差
。

信号误差被比例信号

和积分补偿
,

通过执行元件能使某一飞轮的

角速度发生变化
。

因为卫星整个系统的角动

量是不变的
,

所以飞轮角动量增加的部份
,

正好是卫星本身角动量减少的部份
。

也就是

说在使姿态误差减少的方向复原姿态
,

当马

达转到某个速度而饱和时
,

即使给它增大输

人信号
,

也不能改变旋转速度
,

这时
,

卫星

的姿态失去控制
‘

,

必须靠喷气来减少马达的

转速 (去饱和)
,

为此用速度表检测马达的速

度
。

把零动量方式的单轴姿态控制运用到三

个轴的方向时
,

同样得到三组数据
,

就能完

成三轴控制试验
。

然而在大部份的卫星姿态控制方式里
,

为了轴间的祸合
,

只用单轴转 台 是 不 完善

的
。

为此
,

航宇技术所也研制成一个三轴气

浮转台
。

转台结构大致相似
,

球轴承直径是

120毫米
,

浮重 120 公斤
。

仿真卫星的骨架由直径 1米 的元 盘 构

成
,

上下二层装在过球心的平面上
。

元盘上

开有许多距离孔 (孔径小6 毫米
,

中心距15

毫米)
,

利用这些元孔可以将各种搭载仪器简

单方便地用螺栓紧固在元盘的各个面上
。

仿真卫星上的搭载装置包括
:

1) 遥测遥控装置一用来控制各种执行

元件
,

2) 气体喷射装置一用来喷射气体产生

必要的推力
、

由减压阀
、

电磁阀
、

电磁阀启

动放大器和喷嘴组成
,

3 ) 空气箱

4) 平衡锤一用来调节卫星的重心使之

尽可能靠近球心
。

5) 电源一搭载器的电源
、

全部用可充

电的 N i一C
a
电池供电

:

地面装置包括
:

1) 遥测遥控装置

2) 模拟计算机

3) x一y 跟踪系统—这是一种用无

接触方法检测卫星姿态角的装置
,

采用静电

型析象管的电视摄象机测量卫星上的点光源

(发光二极管) 的位置
,

然后把这种
x
一y信

号作为模拟量输出
。

由于能够同时测量三个

点
,

所以把这些信号用数字计算机适当处理

以后
,

根据其结果就知道三轴姿态角
。

4) 数字计算机—
用于处理信号

利用这套装置可以对采用偏置动量方式

的卫星进行姿态控制模拟试验
,

进行喷嘴喷

射引起的转角变化试验
,

进行俯仰轴和滚动

轴的控制试验
,

还能进行非对称自旋卫星的

有源章动控制试验
。

三菱公司所属的嫌仓制作所也制作了一

台相类似的三轴气浮转台
,

用于对静止卫星



的姿态控制进行模拟试验
。

但是以上所述的三轴气浮转台大多用于

自旋稳定卫星的姿态控制系统
,

姿态角检测

装置的精度均不甚高; (0
.2~ 0

.1 。
)

,

对于三

轴稳定卫星的姿态控制的模拟试验
,

予计还

要改进试验台的姿态检测装置
,

提高测量精

度之后才能应用
。

一 29 一


