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基于自锁原理的磁悬浮飞轮电磁锁紧机构
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摘要：为满足空间用磁悬浮飞轮在发射过程的性能需求，提出了一种基于机构自锁原理的可重复电磁锁紧机构。针对磁

悬浮飞轮设计了质量为１５８ｇ的锁紧／解锁机构，尺寸为４５ｍｍ×４９ｍｍ×４０ｍｍ。给出了锁紧／解锁机构的组成和工作

原理，建立了锁紧／解锁机构的数学模型。针对地面和空间两种环境，分析了机构在锁紧和解锁过程中锁紧力和解锁力

的变化曲线，并根据某型卫星发射过程中的正弦振动、随机振动和冲击力学试验验证了锁紧机构。结果表明，该机构最

大锁紧力为６５０Ｎ，保持锁紧和解锁状态的力分别为１３３．８Ｎ和－９．４Ｎ，可有效实现锁紧和解锁功能，重力对锁紧机构

的性能影响很小，从而为磁悬浮飞轮的空间应用奠定了技术基础。
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１　引　言

　　基于机械轴承的偏置动量飞轮和反作用飞轮

由于存在机械摩擦和磨损以及不平衡振动等问

题，严重影响了姿态控制系统的控制精度和使用

寿命［１３］。磁悬浮飞轮采用磁轴承技术，有效地解

决了上述问题，具有高精度长寿命等突出优点，可

用于高精度长寿命卫星的姿态控制［４６］。由于卫

星在发射阶段存在剧烈的振动和冲击，而飞轮定

子和转子间是通过机械轴承支承，因此不需要锁

紧装置。而磁悬浮飞轮通过磁轴承实现飞轮定子

和转子之间的非接触稳定悬浮，定子和转子之间

存在一定的间隙，因此在卫星发射阶段需要锁紧

装置保护磁悬浮飞轮系统；另外，当卫星进入轨道

后，需要解除磁悬浮飞轮上原有的锁紧关系，才能

使磁悬浮飞轮正常工作。所以，磁悬浮飞轮需配

备锁紧／解锁机构。

锁紧／解锁机构是磁悬浮飞轮中的关键技术

组件，其设计要综合考虑可靠性、体积、重量、功耗

等要求，同时还需要根据功能需要考虑是否可重

复使用。磁悬浮飞轮锁紧机构可分为一次性锁紧

机构和可重复锁紧机构。文献［７］和［８］都研制了

基于碳纤维和航空钢丝绳的一次性锁紧装置，通

过火工品切割航空钢丝绳实现解锁功能，其优点

是结构简单、可靠，但只能使用一次，而且火工品

爆炸时将产生多余物和冲击。德国 ＴＥＬＤＩＸ公

司针对磁悬浮飞轮系统研制了气动锁紧装置［９］。

由于航天器在进入空间前需要在地面上完成各种

试验和测试，因此也需要对磁悬浮飞轮在试验前

后进行测试，由于一次性锁紧机构不利于磁悬浮

飞轮的测试，所以为克服一次性锁紧／解锁机构只

能使用一次的缺点，需要研制可重复锁紧／解锁机

构。文献［１０］提出了一种磁悬浮飞轮自动锁紧机

构，通过电机控制螺杆螺母运动副实现锁紧和解

锁功能。

本文针对课题组所研制磁悬浮反作用飞轮的

结构特点，提出并研制了一种基于机构自锁原理

的可重复电磁锁紧／解锁机构，给出了锁紧／解锁

机构的组成和工作原理，建立了锁紧和解锁过程

的数学模型。其主要特点是性能可靠、结构简单，

只在锁紧和解锁过程中通电，其余时间不消耗电

能。针对地面和空间两种环境，对锁紧和解锁过

程进行了分析和设计，给出了相关设计曲线，并对

关键件进行了强度校核。为验证锁紧／解锁机构

的功能和效果，设计了试验测试装置，并针对某航

天器的正弦振动、随机振动和冲击试验条件在振

动测试台上进行了验证。

２　锁紧／解锁机构结构设计及工作

原理

　　 卫星的地面试验（模拟发射和空间环境）、发

射阶段（如随机振动、冲击等）和空间环境（如热循

环和热真空等）条件，要求锁紧机构能实现对磁悬

浮飞轮系统的保护；另外当卫星进入空间轨道后，

需要适时解锁，使磁悬浮飞轮正常工作。在满足

环境力学试验的同时，还要求锁紧机构具有体积

小、质量轻、功耗低、可靠性高等优点，并能多次可

靠地重复锁紧和解锁，且锁紧／解锁状态可监控，

不能产生多余物质。

根据上述要求，本文利用机构自锁原理和永

磁体不消耗电能的特性，设计了可重复电磁锁紧

机构，并通过机械弹簧实现解锁功能，其结构和组

成如图１所示。其工作过程分为四步：锁紧过程、

保持锁紧状态、解锁过程、保持解锁状态。当需要

对磁悬浮飞轮进行锁紧时，电磁铁中的线圈通电

流，使电流产生的磁场方向和永磁体产生的磁场

方向相同；产生的磁力将吸引吸盘克服压缩弹簧

弹力和机构的摩擦力推动支柱产生水平（狓轴）方

向的运动，支柱水平方向的运动又推动锁柱产生

垂直（狔轴）方向的运动，使锁柱与磁悬浮飞轮转

子接触；当传感器探测到的位置为锁紧状态时，停

止给电磁铁供电，利用机构的自锁和电磁铁中永

磁体产生的磁力保持锁紧状态。解锁时，电磁铁

中的线圈通过相反方向的电流，使电流产生的磁

场与永磁体产生的磁场方向相反，大小相等，如图

１所示。此时，电磁铁不产生磁力，支柱在压缩弹

簧的作用下将在水平方向产生与锁紧时相反方向

的运动，锁柱在拉伸弹簧的弹力作用下，将在垂直

方向产生与锁紧时相反方向的运动，脱离转子；当

传感器探测的位置为解锁状态时，停止供电，利用

压缩弹簧的弹力保持解锁状态。在实际应用时，

磁悬浮飞轮转子轮缘位置的周向均布３个上述锁

紧／解锁机构，如图２所示。通过锁紧机构中锁柱

７５４２第１０期 　　　　韩邦成，等：基于自锁原理的磁悬浮飞轮电磁锁紧机构



的垂直运动消除磁悬浮飞轮转子和定子之间的保

护间隙来实现锁紧，每个锁紧机构质量为１５８ｇ，

尺寸为４５ｍｍ×４９ｍｍ×４０ｍｍ。

图１　磁悬浮飞轮锁紧／解锁机构结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｌｏｃｋｉｎｇ／ｕｎｌｏｃｋｉｎｇｄｅｖｉｃｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆ

ｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｆｌｙｗｈｅｅｌ

图２　磁悬浮飞轮结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｆｌｙ

ｗｈｅｅｌ

３　锁紧／解锁机构的参数设计

３．１　机构自锁条件的确定

卫星在发射过程中由于剧烈的振动和冲击而

产生很大的加速度，锁紧机构在这种情况下要能

有效地保护磁悬浮飞轮系统，同时其体积、质量和

功耗也受到严格限制，所以本文利用机械的自锁

原理来实现锁紧功能，主要是由图１中的锁柱、支

柱和支架形成斜面双面摩擦［１１１２］，其结构如图３

所示。其中，锁柱和支架为铝材料，支柱为钢材

料，φ为锁柱、支架与铝之间的摩擦角，自锁条件

为支柱和支架底面的夹角α≤２。在无润滑条件

下其摩擦系数约为０．１７，对应的摩擦角约为

９．６４°，因此斜面双面锁紧机构的自锁角约为

１９．３°，设计时取α为１９°。

图３　自锁结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｌｆｌｏｃｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

磁悬浮飞轮的轴向磁轴承电磁间隙为０．２６

ｍｍ，保护间隙为０．１ｍｍ，则飞轮转子最大运动

范围约为０．２ｍｍ。为调试方便并留一定余量，

取锁紧机构的锁柱在垂直方向的最大位移值设为

０．３５ｍｍ，则可计算其支柱在水平方向的最大位

移值为：

犔＝０．３５／ｔａｎ１９°≈１ｍｍ ． （１）

３．２　恢复弹簧设计

本文所设计的锁紧机构，通过恢复弹簧配合

电磁铁来解除原来的锁紧状态，共选择了两种弹

簧：拉伸弹簧和压缩弹簧。在水平方向采用一个

压缩弹簧，解锁时提供水平方向的力，克服摩擦力

使支柱在水平方向运动；同时在垂直方向采用两

个拉伸弹簧，使锁紧机构的锁柱脱离飞轮转子，磁

悬浮飞轮恢复正常工作状态，并通过恢复弹簧保

持解锁状态，解锁过程不消耗电能。

拉伸弹簧在解锁过程中只需将锁柱恢复到原

始位置，由于系统在锁紧过程中需要克服拉伸弹

簧产生的弹力，所以要求拉伸弹簧的刚度和位移

量尽可能地小，避免产生干涉。取弹簧刚度 犓１

为５５．８Ｎ／ｍ，拉伸后产生最大变形时的伸长量犾１

为２ｍｍ，两个拉伸弹簧产生的弹力为：

犳１＝２×犓１×犾１≈０．２２Ｎ． （２）

压缩弹簧在解锁时通过弹簧的弹力实现解
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锁，且在解锁后维持解锁状态，弹力需大于电磁铁

中永磁铁产生的磁力，所以在解锁后仍需保持一

定的变形量。取弹簧刚度犓２ 为５×１０
３Ｎ／ｍ，压

缩后产生的最大变形量犾２ 为５．３ｍｍ，此时产生

的弹力为：

犳２１＝犓２×狓＝犓２×犾２＝２６．５Ｎ． （３）

解锁后的变形量犾３ 为４．３ｍｍ，此时产生的弹力

为：

犳２２＝犓２×狓＝犓２×犾３＝２１．５Ｎ． （４）

３．３　电磁铁设计

如图１所示，电磁铁主要由永磁体、激磁线

圈、铁心和吸盘组成，工作原理为：在锁紧过程中，

由激磁线圈产生的磁场与永磁体产生的磁场方向

相同，磁场叠加，通过磁力克服摩擦力并恢复弹簧

的弹力，提供水平方向的力来达到锁紧状态；达到

锁紧状态后，停止给激磁线圈通电，依靠磁铁中永

磁体产生的磁力和机构的自锁来保持锁紧状态；

解锁时，在激磁线圈中加入相反方向的电流，产生

与永磁体方向相反的磁场，使电磁铁产生的磁力

为０，在压缩弹簧的作用下实现解锁；停止给激磁

线圈供电，利用压缩弹簧的弹力克服永磁体产生

的磁力来保持解锁状态。

根据图１所示的电磁铁，不考虑漏磁和铁心

磁阻的影响，其磁力计算公式为：

犳＝
犅２犃

μ０
， （５）

式中，μ０ 为真空磁导率；犃为磁极面积；犅为磁极

气隙中的磁感应强度，其计算式为：

犅＝
Ｐ±ｉ
犃

， （６）

式中，Ｐ 为永磁体产生的磁通，ｉ为激磁线圈产

生的磁通，当二者方向相同时取正号，方向相反时

取负号，其计算式分别为：

Ｐ＝
犉ｐｍ

犚ｇ１＋犚ｇ２＋犚ｐｍ
， （７）

ｉ＝
狀犻

犚ｇ１＋犚ｇ２＋犚ｐｍ
， （８）

式中，狀为控制线圈匝数，犻为线圈中的控制电流。

永磁体磁动势犉ｐｍ＝犎ｃ·犺ｐｍ，其中犎ｃ为永磁体

矫顽力，犺ｐｍ为永磁体磁化方向厚度。永磁体磁阻

为：

犚ｐｍ＝犺ｐｍ／（μ０μｒ犃）， （９）

其中，μｒ为永磁体相对磁导率。犚ｇ１和犚ｇ２分别为

气隙处的磁阻，当气隙长度为狓时，由于两个磁

极面积相等，所以有：

犚ｇ＝犚ｇ１＝犚ｇ２＝
狓

μ０犃
． （１０）

把式（６）～（１０）代入式（５）中，计算出电磁铁

产生的磁力为：

犳３＝μ０犃

犺ｐｍ犎ｃ±狀犻

犺ｐｍ

μｒ
＋２

烄

烆

烌

烎
狓

２

． （１１）

根据锁紧机构的工作原理，在解锁状态时要

求压缩弹簧的弹力大于永磁体产生的磁力（线圈

不通电流）。取永磁体磁化方向厚度犺ｐｍ＝１ｍｍ，

磁极面积犃＝１８８．５ｍｍ２，气隙长度为１ｍｍ，激

磁电流犻＝１Ａ，代入式（１１）中，计算出永磁体产

生的磁力为：

犳３′＝μ０犃

犺ｐｍ犎ｃ
犺ｐｍ

μｒ
＋２

烄

烆

烌

烎
狓

２

≈１７．１Ｎ． （１２）

根据计算结果（犳３′＝１７．１Ｎ＜犳２２＝２１．５

Ｎ），可知电磁铁能维持锁紧状态。

另外，在解锁时，要求激磁线圈产生的磁动势

与永磁体产生的磁动势相等：

犉ｐｍ＝犎ｃ犺ｐｍ＝狀犻． （１３）

根据锁紧机构功率要求（最大控制电流为

犻ｍａｘ≤２Ａ），可计算出线圈匝数为：

狀＝
犉ｐｍ
犻ｍａｘ

＝
犎ｃ犺ｐｍ
犻ｍａｘ

≈３９８． （１４）

电磁铁设计结果如表１所示。

表１　电磁铁参数

Ｔａｂ．１　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　　数 数值

气隙范围狓（ｍｍ） ０～１

磁极面积犃（ｍｍ２） １８８．５

线圈匝数狀 ３９８

永磁体磁化方向厚度犺ｐｍ（ｍｍ） １

线圈中最大控制电流犻ｍａｘ（Ａ） ２

４　锁紧和解锁过程中力的计算

４．１　锁紧过程中力的计算

磁悬浮飞轮要求锁紧机构克服摩擦力和弹簧

产生的弹力，从而实现对磁悬浮系统的锁紧功能。

在地面试验测试中，摩擦力来源于拉伸弹簧的弹

力和重力（飞轮转子、支柱和锁柱引起重力），而在
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空间无重力影响。

锁紧时，拉伸弹簧在水平方向上产生的摩擦

力［８９］为：

犳１′＝２犓１（１．６６＋狓）ｔａｎ（α）ｔａｎ（α＋１９．３°）．

（１５）

磁悬浮飞轮转子（质量犿１＝３．７５ｋｇ）和锁柱

（质量犿２＝０．００５ｋｇ）的重力在水平方向上产生

的摩擦力为：

犳４＝（
犿１
３
＋犿２）犵×ｔａｎ（α＋１９．３°）≈９．９１Ｎ．

（１６）

式中，犵为重力加速度。在磁悬浮飞轮系统中共

应用３个锁紧机构，则每个锁紧机构只需支撑转

子质量的１／３。

在锁紧过程中，电磁力需克服摩擦力和弹簧

弹力，其合力计算式为：

犉１＝犳３－犳１′－犳４－犓２（４．３＋狓）． （１７）

由于在空间中无重力影响，电磁力只需克服

弹簧引起的摩擦力和弹簧弹力，则锁紧力为：

犉１′＝犳３－犳１′－犓２（４．３＋狓）． （１８）

从图４中可以看出，在锁紧过程中，随着电磁

铁气隙的减小，磁力呈非线性增加趋势，最大锁紧

力为６５０Ｎ，而由于重力引起的摩擦力为定值，弹

簧的弹力呈线性增加，其值很小，所以可以有效实

现锁紧功能；而且在空间无重力环境下，锁紧机构

产生的锁紧力与有重力时的锁紧力相比较小。

图４　锁紧过程中力与位移的关系曲线

Ｆｉｇ．４　Ｆｏｒｃｅｖｅｒｓｕｓｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｉｎｌｏｃｋｉｎｇｆｌｙｗｈｅｅｌ

在锁紧状态，电磁铁不通电，由永磁体产生

的磁力保持锁紧状态，考虑重力时的合力为

１３３．８Ｎ，不考虑重力时的合力为１４３．５Ｎ，二者

相差７％，可有效可靠地保持锁紧状态。

４．２　解锁紧过程中力的计算

锁紧机构在解紧过程中，激磁线圈产生的磁

场与永磁体产生的磁场大小相等，方向相反，所以

电磁铁不产生磁力，由压缩弹簧提供主动力，只需

克服摩擦力就能实现解锁。在地面试验测试中，

摩擦力也来源于拉伸弹簧的弹力和重力（飞轮转

子、支柱和锁柱引起重力），而在空间无重力影响。

解锁时，拉伸弹簧在水平方向上产生的摩擦

力［９］为：

犳１″＝２×犓１×（２－狓）×ｔａｎ１９°×ｔａｎ（α－１９．３°）．

（１９）

磁悬浮飞轮转子和锁柱的重力在水平方向上

产生的摩擦力为：

犳４′＝（
犿１
３
＋犿２）犵×ｔａｎ（α－１９．３°）≈－０．０６６Ｎ．

（２０）

解锁时，锁紧机构产生的合力为：

犉２＝－犳１″－犳４′－犓２（５．３－狓）． （２１）

由于在空间无重力影响，压缩弹簧只需克服

由拉伸弹簧引起的摩擦力，则解锁力为：

犉２′＝－犳１″－犓２（５．３－狓）． （２２）

从图５中可以看出，在解锁过程中，由于电磁

铁的磁力为０，所以解锁力的绝对值随着电磁铁

气隙的增加线性减小，负值表示与锁紧力方向相

反，所以可以有效实现解锁功能。由重力和弹簧

引起的摩擦力较小，所以无论有无重力环境下，解

锁力基本一致，满足系统性能要求。

图５　解锁过程中力与位移关系曲线

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｒｃｅｖｅｒｓｕｓｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｉｎｕｎｌｏｃｋｉｎｇｆｌｙ

ｗｈｅｅｌ

在解锁状态，电磁铁不通电，由压缩弹簧产

生的弹力保持解锁状态，考虑重力时的合力为

－９．４Ｎ，不考虑重力时的合力为－９．５Ｎ，负号
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表示与锁紧力方向相反，二者相差１％，可有效可

靠地保持解锁状态。

５　力学试验

　　 锁紧机构实物及力学测试装置如图６所示，

测试装置固定于振动测试台上，通过垂直方向加

速度传感器和水平方向加速度传感器来监测系统

的振动状态。试验单位为航天器环境可靠性试验

（ａ）锁紧机构及底座　　　　（ｂ）测试装置

（ａ）Ｌｏｃｋｉｎｇｄｅｖｉｃｅａｎｄｉｔｓｐｅｄｅｓｔａｌ　（ｂ）Ｔｅｓｔｉｎｇｄｅｖｉｃｅ

图６　锁紧／解锁机构力学试验

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｓｔｓｏｆｌｏｃｋｉｎｇ／ｕｎｌｏｃｋｉｎｇｄｅｖｉｃｅ

表２　正弦振动力学试验条件

Ｔａｂ．２　Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｓｉｎｅｖｉｂｒａｔｉｏｎ

频域（Ｈｚ）振动幅值０Ｐ 扫描速率 加载方向 加载时间

１０～１８

１８～３０

３０～６０

６０～１００

１～４．５犵

４．５犵

４．５～６．５犵

６．５犵

４ｏｃｔ／ｍｉｎ ３个主轴方向 ６０ｓ／向

表３　随机振动力学试验条件

Ｔａｂ．３　Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｒａｎｄｏｍｖｉｂｒａｔｉｏｎ

频域（Ｈｚ） 功率谱密度
总均方根

加速度值
加载时间 加载方向

１０～１４０

１４０～１７０

１７０～２８０

２８０～６００

６００～２０００

　３ｄＢ／ｏｃｔ

　０．４犵
２／Ｈｚ

－１３．５ｄＢ／ｏｃｔ

　０．０４２４犵
２／Ｈｚ

－９ｄＢ／ｏｃｔ

９．０１犵／（ｒｍｓ）６０ｓ／向 ３个主轴方向

表４　冲击谱测试条件

Ｔａｂ．４　Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｉｍｐａｃｔｖｉｂｒａｔｉｏｎ

频域（Ｈｚ） 振动量级 加载方向 冲击次数 加载时间

１００～８００

８００～４０００

８ｄＢ／ｏｃｔ

７００犵／Ｈｚ
３个主轴方向 每方向一次 ６０ｓ／向

（ａ）犡轴方向测试结果

（ａ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犡ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）犢 轴方向测试结果

（ｂ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犢ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｃ）犣轴方向测试结果

（ｃ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犣ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图７　正弦振动测试结果

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｅｖｉｂｒａｔｉｏｎ
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与检测中心，试验条件为某型卫星发射时的力学

试验条件，如表２所示。测试结果表明：在电磁铁

线圈中通过１．９２Ａ电流就能实现锁紧和解锁功

能，而且不需要通电就能保持锁紧状态；所研制的

锁紧机构满足某型卫星发射时的正弦振动、随机

振动和冲击力学试验条件要求（见表２～表４），测

试结果如图７～９所示，测试后系统完好。所研制

的锁紧机构有效保护了磁悬浮飞轮，并能在试验

后可靠解锁，完全满足要求。

（ａ）犡轴方向测试结果

（ａ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犡ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）犢 轴方向测试结果

（ｂ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犢ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｃ）犣轴方向测试结果

（ｃ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｉｎ犣ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图８　随机振动测试结果

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒａｎｄｏｍｖｉｂｒａｔｉｏｎ

（ａ）犡轴方向测试结果

（ａ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犡ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｂ）犢 轴方向测试结果

（ｂ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犢ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

（ｃ）犣轴方向测试结果

（ｃ）Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｎ犣ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图９　冲击测试结果

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｍｐａｃｔｖｉｂｒａｔｉｏｎ

６　结　论

　　 针对某型磁悬浮反作用飞轮设计了一种小

体积质量的可重复使用电磁锁紧机构（质量为

１５８ｇ），建立了锁紧和解锁机构的数学模型。针

对地面和空间两种工作环境，给出了锁紧和解锁
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过程中锁紧力和解锁力的变化曲线，最大锁紧力

达到６５０Ｎ，在有重力环境下保持锁紧状态的力

为１３３．８Ｎ，在无重力环境下为１４３．５Ｎ，二者相

差７％；在有重力和无重力两种环境下，保持解锁

状态的力分别为－９．４Ｎ和－９．５Ｎ，二者相差

１％。说明重力对锁紧机构的影响较小，可有效实

现锁紧和解锁功能。最后根据某型卫星发射时的

力学条件进行测试，试验结果表明：本文所研制的

锁紧和解锁机构满足某型航天器的正弦振动、随

机振动和冲击试验的力学条件要求，可有效实现

对磁悬浮飞轮的保护作用。

本文研制的磁悬浮飞轮锁紧／解锁机构为磁

悬浮飞轮的空间应用奠定了技术基础。

参考文献：

［１］　ＤＡＶＩＤＡ，ＲＡＹＭＯＮＤＢ．Ｆｌｙｗｈｅｅｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｄｅ

ｖｅｌｏｐｍｅｎｔｐｒｏｇｒａｍｆｏｒａｅｒｏｓｐａｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．

犐犈犈犈犃犲狉狅狊狆犪犮犲犪狀犱 犈犾犲犮狋狉狅狀犻犮犛狔狊狋犲犿狊 犕犪犵犪

狕犻狀犲，１９９８，１３（６）：９１４．

［２］　费从宇，李英堂．飞轮转速过零时卫星姿态的非线

性控制［Ｊ］．中国空间科学技术，２００１（５）：２１２４．

ＦＥＩＣＨＹ，ＬＩＹＴ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｏｆｓａｔｅｌ

ｌｉｔｅｓａｔｔｉｔｕｄｅａｔｚｅｒｏｓｐｅｅｄｏｆｒｅａｃｔｉｏｎｗｈｅｅｌｓ［Ｊ］．

犆犺犻狀犲狊犲犛狆犪犮犲犛犮犻犲狀犮犲犪狀犱犜犲犮犺狀狅犾狅犵狔，２００１（５）：

２１２４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３］　韩邦成，虎刚，房建成．磁悬浮控制力矩陀螺高速

转子的优化设计［Ｊ］．光学 精密工程，２００６，１４（４）：

６６２６６６．

ＨＡＮＢＣＨ，ＨＵ Ｇ，ＦＡＮＧＪＣＨ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｉｔｏｎ

ｄｅｓｉｇｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｓｕｓｐｅｎｄｅｄｇｙｒｏｓｃｏｐｅｒｏｔｏｒ［Ｊ］．

犗狆狋．犘狉犲犮犻狊犻狅狀犈狀犵．，２００６，１４（４）：６６２６６６．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　ＡＵＥＲＷ．Ｂａｌｌｂｅａｒｉｎｇｖｅｒｓｕｓｍａｇｎｅｔｉｃｂｅａｒｉｎｇｒｅ

ａｃｔｉｏｎａｎｄｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌｓａｓｍｏｍｅｎｔｕｍａｃｔｕａ

ｔｏｒｓ［Ｃ］．犃犻犪犪犐狀狋犲狉狀犪狋犻狅犪犾犕犲犲狋犻狀犵牔 犜犲犮犺狀犻犮犪犾

犇犻狊狆犾犪狔 “犌狅犾犫犪犾犜犲犮犺狀狅犾狅犵狔 ２０００”，犃犐犃犃８０

０９１１，犅犪犾狋犻犿狅狉犲，１９８０：１５．

［５］　叶全红，李红，韩邦成，等．磁悬浮反作用飞轮密封

罩结构的优化设计［Ｊ］．光学 精密工程，２００７，１５

（１０）：１５７１１５７６．

ＹＥＱＨ，ＬＩＨ，ＨＡＮＢＣＨ，犲狋犪犾．．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｄｅｓｉｇｎｏｆｓｅａｌｅｄｃｏｗｌｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒ ｍａｇｎｅｔｉｃ

ｂｅａｒｉｎｇｒｅａｃｔｉｏｎｆｌｙｗｅｅｌ［Ｊ］．犗狆狋．犘狉犲犮犻狊犻狅狀犈狀犵．，

２００７，１５（１０）：１５７１１５７６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　房建成，杨磊，孙津济，等．一种新型磁悬浮飞轮用

永磁偏置径向磁轴承［Ｊ］．光学 精密工程，２００８，１６

（３）：４４４４５１．

ＦＡＮＧＪＣＨ，ＹＡＮＧＬ，ＳＵＮＪＪ，犲狋犪犾．．Ｎｏｖｅｌ

ｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｂｉａｓｒａｄｉａｌｍａｇｎｅｔｉｃｂｅａｒｉｎｇｕｓｅｄ

ｉｎｍａｇｎｅｔｉｃａｌｓｕｓｐｅｎｄｅｄｆｌｙｗｈｅｅｌ［Ｊ］．犗狆狋．犘狉犲犮犻

狊犻狅狀犈狀犵．，２００８，１６（３）：４４４４５１．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　ＧＡＵＴＨＬＥＲＭ，ＲＯＬＡＮＤＪＰ，ＶＡＩＬＬＡＮＴＨ，犲狋

犪犾．．Ａｎａｄｖａｎｃｅｄｌｏｗｃｏｓｔ２ａｘｉｓａｃｔｉｖｅｍａｇｎｅｔｉｃ

ｂｅａｒｉｎｇｆｌｙｗｈｅｅｌ［Ｃ］．犘狉狅犮犲犲犱犻狀犵狊狅犳狋犺犲３狉犱犈狌

狉狅狆犲犪狀犛狆犪犮犲犕犲犮犺犪狀犻狊犿狊牔 犜狉犻犫狅犾狅犵狔犛狔犿狆狅狊犻

狌犿，犕犪犱狉犻犱，犛狆犪犻狀，１９８７：１７７１８２．

［８］　叶全红．磁悬浮反作用飞轮结构分析及优化设计与

实验研究［Ｄ］．北京：北京航空航天大学，２００５．

ＹＥＱ Ｈ．犛狋狉狌犮狋狌狉犲犪狀犪犾狔狊犻狊犪狀犱狅狆狋犻犿狌犿犱犲狊犻犵狀

犳狅狉犿犪犵狀犲狋犻犮犪犾犾狔狊狌狊狆犲狀犱犲犱狉犲犪犮狋犻狅狀犳犾狔狑犺犲犲犾犪狀犱

犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狉犲狊犲犪狉犮犺［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００５．（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）

［９］　ＥＣＫＡＲＤＴ Ｔ．Ｔｈｅｌｏｗｎｏｓｉｅｍｏｍｅｎｔｕｍ ｗｈｅｅｌ

ＭＷＸ：ＥＭ ｄｅｓｉｇｎａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ［Ｃ］．

犜犺犲犳犻犳狋犺犈狌狉狅狆犲犪狀犛狆犪犮犲犕犲犮犺犪狀犻狊犿犪狀犱犜狉犻

犫狅犾狅犵狔犛狔犿狆狅狊犻狌犿，犈犛犜犈犆，犖犲狋犺犲狉犾犪狀犱狊，１９９２：

２８３０．

［１０］　刘晓东，余立辉．磁悬浮飞轮自动锁紧系统的研

制［Ｊ］．机械与电子，２００７（３）：３３３６．

ＬＩＵＸ Ｄ，ＹＵ Ｌ Ｈ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆａｕｔｏｍａｔｉｃ

ｌｏｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍｆｏｒｍａｇｎｅｔｉｃｂｅａｒｉｎｇｆｌｙｗｈｅｅｌ［Ｊ］．

犕犪犮犺犻狀犲狉狔牔 犈犾犲犮狋狉狅狀犻犮狊，２００７（３）：３３３６．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　杨益梅，黄霞春．摩擦与自锁条件的确定［Ｊ］．机

械研究与应用，２００７，２０（３）：３５３６．

ＹＡＮＧＹＭ，ＨＵＡＮＧＸＣＨ．Ｆｒｉｃｔｉｏｎａｎｄｄｅｔｅｒ

ｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｓｅｌｆｌｏｃｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［Ｊ］．犕犲犮犺犪狀犻犮犪犾

犚犲狊犲犪狉犮犺牔犃狆狆犾犻犮犪狋犻狅狀，２００７，２０（３）：３５３６．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　陈元霖．楔形滑块机构力分析和综合的新准则

［Ｊ］．华侨大学学报（自然科学版），１９８７，８（２）：

１８７１９５．

ＣＨＥＮＹＬ．Ａｎｅｗｃｒｉｔｅｒｉｏｎｆｏｒｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄ

ｓｙｎｔｈｅｓｉｓｏｆｗｅｄｇｅｓｌｉｄｅｒｍｅｃｈａｎｉｓｍ［Ｊ］．犑狅狌狉狀犪犾

狅犳 犎狌犪狇犻犪狅 犝狀犻狏犲狉狊犻狋狔 （犖犪狀狋狌狉犪犾 犛犮犻犲狀犮犲），

１９８７，８（２）：１８７１９５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

３６４２第１０期 　　　　韩邦成，等：基于自锁原理的磁悬浮飞轮电磁锁紧机构



作者简介：

　韩邦成（１９７４－），男，辽宁灯塔人，副教

授，博士，２００４年于中国科学院长春光

学精密机械与物理研究所获得博士学

位，主要从事空间执行机构技术、磁悬

浮技术及应用、磁悬浮飞轮及磁悬浮控

制力矩陀螺技术等机电一体化技术的

研究。Ｅｍａｉｌ：ｈａｎｂａｎｇｃｈｅｎｇ＠ｂｕａａ．

ｅｄｕ．ｃｎ

刘　强（１９８３－），男，江西九江人，博士

研究生，２００５年于北京石油化工学院

获得学士学位，主要从事磁悬浮飞轮及

磁悬浮控制力矩陀螺技术的研究。Ｅ

ｍａｉｌ：ｌｉｕｑｉａｎｇｂｕａａ＠ａｓｐｅ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

●下期预告

９．３μ犿脉冲犆犗２激光倍频实验

李殿军１，２，杨贵龙１，２，谢冀江１，２，孟范江１，２，郭　劲１
，２

（１．中国科学院 长春光学精密机械与物理研究所，吉林 长春１３００３３；

２．激光与物质相互作用国家重点实验室，吉林 长春１３００３３）

本文介绍了利用９．３μｍ脉冲ＴＥＡＣＯ２ 激光通过 ＡｇＧａＳｅ２ 晶体二次谐波产生（ＳＨＧ）技术实现

４．６５μｍ中红外波段激光输出的实验研究。根据非线性光学技术原理和倍频技术的基本要求，通过有

针对性的技术手段对于ＴＥＡＣＯ２ 激光器实现输出谱线选择和脉冲波形时间分布整形控制，使之尽量满

足激光倍频实验对于泵浦的脉冲光源在波长和输出时间分布上的基本要求，并以此作为基波光源进行

了产生二次谐波的实验研究工作。实验结果显示，即使是相同的ＡｇＧａＳｅ２ 倍频晶体材料，由于生产厂

商的不同具有完全不同的表面破坏阈值行为，而相同点是体损伤阈值均大于表面损伤阈值。实验上获

得倍频输出最大能量１２．９ｍＪ；倍频输出最高平均功率９４０ｍＷ。
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