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内容简介

    本书是有关航天工程学的基础教材。全书共分16章，内容包括：航天技术发

展的历史及其未来发展的趋势；与航天技术相关的天文学与近地空间环境学的

基础知识；运载火箭、航天器及其分系统的基础知识、工作原理；航天器的应用技

术和基本原理。全书概念清晰，材料翔实，内容丰富。

    本书读者对象主要是航天有关专业的低年级本科生，也可供其他相关专业

的教学、科技人员和管理工作者参考．



oI1 胃

    航天工程是探索、开发和利用太空以及地球以外的天体的综合性工程技术，又称航天

技术或空间技术。作为20世纪下半叶飞速发展起来的一门新兴的尖端技术，航天技术是

当今世界高科学技术群体中对现代社会最有影响的科学技术之一。

    即将到来的21世纪将是航天事业蓬勃发展的新世纪。从事航天事业仍将是最激动人

心的工作之一。对刚刚迈进航天院校任一专业之门的学员来说，初步了解航天领域所涉及

学科的基本知识、基本原理及其发展概况，无论对他们的后继学习还是日后的工作，都是

大有裨益的。本书就是为了达到这个目的而编写的。

    航天工程学以航天技术为研究对象，它从系统的观点全面研究航天技术的历史与发
展、与航天技术相关的空间环境及构成航天技术的全部基础技术。本书紧紧围绕航天技术

展开，内容包括从事航天技术应该了解的天文学和近地空间环境学的基础知识，运载火箭

与航天器的初步知识、原理和技术，航天器的应用技术和基本原理。在取材的过程中，以上

内容尽可能反映学科的最新成就和发展状况。

    本书的读者对象主要是大学低年级学生，对刚开始从事航天事业的教师、科技工作者

和管理人员全面了解航天技术也有相当的参考价值。

    全书共分十六章，第一、二．、九、十、十一、十五章由郑荣跃编写，第五、六、七、八、十三、

十六章由王克昌编写，第三、四章由郑荣跃、王克昌编写，第十二、十四章由M小清编写，全

书由郑荣跃完成统稿工作。

    航天系统是现代典型的复杂大系统，故航天工程学的研究对象多，而其涉及的学科更

是非常广，囿于我们的学识水平和篇幅的限制，书中必然存在许多缺点与不足，恳请读者

批评指正。

    本书在编写过程中，参考了国内外大量的文献资料和兄弟院校的有关教材，在此谨对

原作者表示深深的感谢。

  编 者

998年12月
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第一章 概论

    自古以来，飞离地球、遨游宇宙一直是人类未曾中断过的愿望，“始祖黄帝骑龙升天”、

“禹驾龙遨游天空”，以及“嫦娥奔月”等的神话与传说，无不是这种美丽愿望的外在反映。

本世纪初，俄国的航天先驱齐奥尔科夫斯基曾经预言：“地球是人类的摇篮。人类决不会永

远躺在这个摇篮里，而会不断探索新的天体和空间。人类首先将小心翼翼地穿过大气层，

然后再去征服太阳系空间。”这些愿望和预言，只有到了20世纪下半叶才真正变成了现

实。

    1957年10月4日，前苏联用液体运载火箭成功地发射了世界上第一颗人造地球卫

星，开辟了人类进人空间时代的新纪元，标志着航天技术取得了划时代的成果。而人类的

活动区域也从此由陆地、海洋和大气层空间迈向了外层空间。

    4。多年来，航天技术得到了长足的发展，对人类社会的进步与文明带来了巨大影响，

使社会生活、国民经济、国防建设等各个领域发生了深刻变革。航天技术已成为人类最值

得骄傲、最富有前途的壮丽事业，将在 21世纪得到更加辉煌的发展。

航天与航天技术

航天

    航天是载人或不载人的航天器在太空（外层空间）的航行活动，又称空间飞行或宇宙

航行。航天活动的主要目的是探索、开发和利用太空以及地球以外的天体。航天包括环绕

地球的运行、飞往月球或其他行星的航行（包括环绕天体运行、从近旁飞过或在其上着

陆）、行星际空间的航行和飞出太阳系的航行。航天的关键在于航天器应达到足够的速度，

克服或摆脱地球的引力，飞出太阳系的航行还要摆脱太阳引力。第一、第二、第三宇宙速度

是航天所需的三个特征速度。恒星际航行尚处于探索阶段。有人把太阳系内的航行活动

称为航天，太阳系外的航行活动称为航宇。

航天技术

    航天技术是探索、开发和利用太空以及地球以外天体的综合性工程技术，又称空间技

术。航天技术是用于航天系统，特别是航天器和航天运输系统的设计、制造、试验、发射、运

行、返回、控制、管理和使用的综合性工程技术，其理论基础是航天学。

    航天技术主要包括：喷气推进技术、火箭制导和控制、火箭设计与制造、航天器轨道控

制、航天器姿态控制、航天器热控制、航天器电源、遥测遥控、生命保障、航天器设计与制

造、火箭与航天器试验、飞行器环境模拟、航天器发射、航天器返回、航天测控与安控、航天



地面测试、航天器信息获取和处理、航天系统工程等。

    航天技术与其他科学技术在航天应用中互相渗透，产生了一些新的交叉学科和众多

新的技术，诸如空间物理学、空间天文学、空间化学、空间医学以及各种卫星应用技术、空

间加工与制造技术、空间生物技术、空间能源技术等这些学科与技术都已赋予新义，不是

原有领域科学技术与航天技术的简单组合，而是创新，这就扩大了航天技术的应用范围。

1. 1. 3 航天系统

    由航天器、航天运输系统、航天器发射场、航天测控网和应用系统组成的完成特定航

天任务的工程系统称之为航天系统，或称航天工程系统。航天技术就是用于航天系统的综

合性工程技术。

    下面简要介绍航天工程系统的五个组成部分。

    航天器是指在地球大气层外的宇宙空间，基本按照天体力学规律运行的各种飞行器。

如人造地球卫星、深空探测器、载人飞船、空间站以及地外天体着落装置（例如登月舱）等。

航天器的基本构成有专用系统和保障系统。专用系统又称有效载荷，用于执行特定的航天

任务；保障系统又称通用载荷，用于保障专用系统的正常工作。以人造地球卫星为例，天文

卫星的天文望远镜、遥感卫星的可见光照相机等就是专用系统；保障系统主要包括：结构

系统、热控制系统、电源系统、姿态控制系统、轨道控制系统、无线电控制系统、返回着陆系
统、生命保障系统、应急救生系统和计算机系统。专用系统和保障系统一起构成航天器系

统。

    航天运输系统是把任何有效载荷运送到预定轨道的航天运输工具。它可分为运载器

和运输器两类。把人造地球卫星、空间平台、载人飞船、空间站和空间探测器等航天器送人

预定轨道的飞行器称为运载器，通常为一次性使用的运载火箭。为在轨道上的航天器运送

人员、装备、物资以及进行维修、更换、补给等在轨服务的飞行器称为运输器，通常由轨道

器和推进器组成。航天飞机运输器兼有运载运输双重功能。用运载火箭和飞船可构成一

次性使用的运输器。

    航天器发射场是指发射航天器的特定场区。场内有完整配套的设施，用以装配、贮存、

检测和发射航天器，测量飞行轨道和发送控制指令，接收和处理遥测信息。

    航天测控网是对航天器飞行状态进行跟踪测量并控制其运动和工作状态的专用系

统。这一系统能及时了解航天器与运载器的空间位置、姿态和各分系统的基本工作状态，

以保证实现预定的目标和任务。航天测控与跟踪系统分为星、箭部分和地面部分。该系统

由若干分系统组成，通常包括通信时间统一勤务系统，计算机数据处理和指挥调度系统，

跟踪测轨系统，遥测、遥控系统等。这些分系统汇集组合成若干个乃至数十个具有不同功

能的地面测控站或测量船，形成了一个地面测控跟踪网，实现对飞行中的星、箭跟踪和测
控。

    航天应用系统是按航天器的不同任务需要而装载的各种专用系统和相应的地面应用

系统，也是实现航天技术效益的关键系统。如为实现卫星通信在通信卫星上装载的转发器

和通信天线系统；为实现对地观测在遥感卫星上装载的卫星光学摄影系统、红外及微波遥

感系统；为实现空间科学实验在卫星上装载的科学探测或实验装置系统；为实现军事应用

    2



目的而装载的各种专用系统。相应的航天地面应用系统是：为开展电话、电报、传真、电传、

电视和数据传输业务而设置的卫星通信地球站；为对地球资源卫星进行跟踪、测量、控制、

实施功能管理，并接收、记录和处理卫星发回的图像数据而设置的地面站、图像接收站和

数据收集系统；为测量、控制气象卫星并接收和处理其气象信息而设置的数据接收与测控

站、数据处理中心、数据收集系统和数据利用站及向导航卫星注人导航信息的地面无线电

发射站等等。

    由此可知，现代航天技术是一门综合性工程技术，航天工程系统是现代典型的复杂大

系统。

1. 2 航天技术与社会发展

    航天技术的诞生与发展对人类文明进步带来了影响，使社会生活、国民经济、国防建

设各个领域发生了深刻的变化，在深度和广度上都充分显示了当代高新技术的魅力。航天

技术全面促进了社会发展。

1.2.1 航天技术与科学技术进步

    航天技术的兴起和发展，使人类突破了地球表面的障碍，直接进入空间或通过各种空

间探测器获取资料、信息，为人类对宇宙空间自然现象及其规律的认识与研究提供了前所

未有的条件。与此相应的空间物理学、空间天文学、空间化学与地质和空间微重力科学等

分支学科，相继得到了不同程度的发展。如空间物理学发展成一个不仅包括高层大气物理

学、电离层物理学、磁层物理学，而且包括宇宙射线物理学、太阳辐射物理学、月球与行星

和行星际空间物理学的庞大科学群。

    航天技术还使从来都以地球上的生命活动为对象的生命科学，第一次把认识与研究

条件扩展到了宇宙空间。随着载人飞船和空间站进人太空，空间医学和生命科学应运而

生。由于生命现象的本质即在于它必须与外界环境之间保持不间断的物理、能量与信息交

换，因而生命科学一旦能够在与地球表面截然不同的空间环境中研究生命活动，便为人类

加深对生命现象的认识开辟了极为广阔的前景。现在，空间科学领域已诞生了包括地外注

物学、重力生物学、空间遗传学、空间放射生物学、空间生物医学、密封生态系统和行星检

疫技术等许多学科。

    在航天技术的推动下，还有许多新的学科，诸如对流层臭氧化学、温室效应、阳伞效

应、云雾化学、全球性有害金属与非金属循环、核冬天、航天大地测量学、航天海洋学、航天

测绘学等也都取得了长足的进步，这使人类的科学技术认识视野更加开阔，认识水平显著
上升。

    航天技术不仅提高了人类科学技术的认识水平，而且提高了科学技术的实践水平。航

天器、运载器的研制和更新，空间科学和空间工业实验的进一步发展，为人类开发和利用

外空的实践活动创造了先决条件和必要手段。现在已有数千个航天器分布在宇宙空间，一

个探索空间、开发空间、利用空间的宏伟壮观的实践活动已经展开。

    航天技术使人类得以利用宇宙空间的独特条件，进行全新的科学技术实验。微重力、
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高真空、超纯净、强辐射、无对流、显著温差和相对地球的高远位置等条件，有可能使工程

技术、生物技术、农业技术、医药技术、能源技术等取得新的突破，创造出在地球表面难以

获得的成果。高纯度材料的制备，微重力和失重力条件下晶体的生长、金属冶炼、某些化学

反应和生物工程的实验都会产生在地表重力条件下意想不到的效果。

    航天技术的出现，使人类直接进人外层空间成为现实，为人类认识自然、改造自然提

供了新的基点。在1981年的国际宇航联合会第32届大会上，把陆地、海洋、大气层空间和

外层空间分别被称为人类的第一、第二、第三和第四环境。人类进人外层空间需要克服地

球引力、克服真空，要适应剧烈变化的温度环境，而且还将暴露在有害辐射之中，所有这些

都远远超出了前三个环境为人类提供的生存条件。所以说，人类进人外层空间，适应、研

究、认识、直至开发和利用外层空间，是人类文明史上的伟大飞跃。航天技术还把人类关于

自然界空间多样性的认识推向一个新的阶段，从而在空间和时间上将使人类科学认识出

现新突破。例如，人类重新登月和对火星进行新的探测，将成为人类进人外层空间的突破

口，使人类对地球、太阳系和宇宙空间的认识达到新的高度。认识宇宙空间、银河系、太阳

系和地球的结构与演变，预测人类尚未掌握的现象，将把现代科学推向新的前沿，把人类

社会推向新的天地。

    在提高人类认识的同时，航天技术也促进了对科学体系与结构的更新。

    根据“现代科学技术革命”的观点，现代科学技术革命的概念融合了“科学”与“技术”

的内涵，并明确认为推动当代科学技术发展的是“一组带头学科，，即“控制论、原子能科学、

航天学”。这一观点与科学技术日益强烈的渗透、移植、结合、一体化的发展趋势相一致。因

而有的科学家认为，人类社会的第四次产业革命具有代表性的技术是电子、材料、能源、信

息、航天、核等科学技术。

    航天技术是一项综合性较强的高技术。航天技术在自身迅猛发展的同时，对当代整个

科学技术结构的影响也是极为广泛和深刻的。由于航天技术的发展需要一系列支援技术，

因而它通过技术发展的“需求拉引”效应带动了一系列技术的进步。其中包括能源技术、生

物技术、信息技术、新工艺新材料等的研究与发展。

    由于航天技术巨大的战略价值，使得它可以获得社会的优先支持，得以迅速发展。而

在航天技术发展中取得的大量成果，又可通过“成果转移”的方式，广泛而迅速地在其它一
系列技术领域获得推广和应用。

    卫星通信技术实现了信息传输技术的一次质的飞跃，并随之带来一系列其它技术领

域的变革；卫星技术和遥感遥测技术，使人类获取信息的能力实现了革命性突破。航天技

术向其它技术领域的转移，不仅包括这些成果在其它技术领域的直接应用，还包括它为其

它技术发展创造新的条件。由于有了航天技术，人类才有可能利用宇宙空间的独特条件进

行材料研制和加工，并发展一系列全新的加工工艺。

    航天技术向其它技术领域转移，还包括通过产业结构调整和企业转轨而实现的技术

扩散和推广。美国在阿波罗登月计划结束后，一批航天企业转向海洋开发，有力地推动了

海洋科学技术和海洋开发的迅速发展，使美国在海洋开发方面处于领先地位。

    航天技术在推动各个技术领域不断创新的同时，还引发了一场重大的空间科学革命。

航天技术为科学对自然界的认识开拓了新的研究对象，提供了新的研究手段，推动当代科



学走向新的繁荣。

    航天技术对人类社会的贡献，首先在于它从根本上扩展了人类的活动空间，如果说，
15世纪末16世纪初近代远洋航海技术扩展了欧洲人的活动范围，对近代科学技术的发

展创造了极为重要的前提，那么20世纪下半叶现代航天技术则使人类摆脱了地球的束

缚，可以在地球以外的宇宙空间去认识和改造自然界。因此，航天技术对科学技术对象结

构会带来大变革，这是科学技术史上重要的事件。

    航天技术改变了科学技术的对象结构，大大扩展了科学研究的视野，导致一系列新的

科学分支层出不穷地涌现，如空间物理学、空间化学和地质学、空间材料科学、空间医学和

生命科学、空间微重力学等；另一方面也使传统的自然科学更新自己的内容，如古老的天

文学学科，由于航天技术的作用，面目为之一新，不但导致了空间天文科学的诞生，并取得
了许多划时代的重大天文发现。如x射线双星脉冲星，快速旋转脉冲星，x,y射线宇宙背

景辐射，宇宙7射线暴,x射线星体等发现，大大深化了人类对宇宙天体演化的认识。
    航天技术对基础科学发展的推动，在很大程度上是它为人类认识自然界提供了全新

的研究手段和条件。它已经能够对月球、行星和其它天体，通过飞越、环行、着陆取样和载

人登陆等方式，为天文学（包括天体物理学等）提供近距乃至直接探测。

    目前，从长远的战略与长期的发展观点出发，发达国家仍以相当规模投资航天技术，

部分发展中国家仍坚持有限度地投资跟踪航天技术。美国90年代科技发展报告阐明了这

种举措的根本动因：“航天技术是一切科技的带头科学技术。”不管这种提法有否夸张，事

实上，发展航天技术已成为当今发达国家和部分发展中国家推动科学技术，尤其是高新技

术和经济进步的一种动力，

1.2.2 航天技术与现代军事

    综观航天发展史可以发现，实际上航天技术是以军事目的而产生、发展起来的，它在

国防领域占据了重要位置。以美国为例，其长期的航天政策也一直是把国防对空间的要求

放在首位。航天技术是现代国防不可缺少的重要构成，它导致国家防务力量的突变性增

强。

    航天技术的出现与发展，使人类社会的军事对抗注人了空间因素。航天军事技术的发

展极其迅速，作战空间的范围已经超出了大气层空间，正在向外层空间发展，制空权的概

念也在被制天权的概念更新。在现代条件下，航天技术对国家军事实力的增强起着愈来愈

重要的作用。

    航天技术在军事上的应用十分广泛，它的发展和应用与军事技术现代化关系十分密

切。先进的导弹和卫星技术已成为决定现代战争成败的重要因素。导弹武器可以不受地

面、海洋、空间和其它地球因素的影响，准确地射向攻击的目标，极大地增强了拥有国的国

防实力。军事卫星广泛用于侦察、监视、通信、导航和指挥，已在几次局部战争中起到了对

陆地、海上及空中力量有效作战支持的作用，将从根本上改变传统的战场格局。90年代的

海湾战争是航天技术作用于军事的实际验证。

    我国航天技术的发展，对我军军事实力的增强也起到了巨大的作用。我国航天技术与

核技术的有效结合，侦察卫星的成功发射，各种地空、地地、舰舰武器的研制生产，都使我



国军事实力发生了飞跃，有效地发挥了战略、战术、．防御等军事效用。1980年我国向南太
平洋发射大型运载火箭，世界各国重新评价了中国的威慑力量与国际地位。共同声称“给

世界核战略体系以重大影响。”美国每日电讯报也认为：“新导弹向全世界显示中国国防力

量现代化的决心。”现代中国成为世界上公认的大国，不是因为幅员辽阔，人口众多，而是

因为中国具有独立自主的国防实力。有原子弹、氢弹，有洲际导弹，有卫星，中华民族才能

像现在这样立足于世界民族之林。

1. 2. 3 航天技术与经济发展

    40多年来包括航天技术在内的高技术及其产业的发展，以及它们促进经济增长的作
用正日益受到各国的关注和认识。美国航天经济学家分析指出：由航天计划产生的新技术

具有长期显著的经济效益，促进了长期的经济增长和生活水平的提高，增强了美国经济的

竞争力。

    美国曾从宏观经济方面分析NASA的研究与发展工作对美国国民生产总值的影响，

有关结果表明：NASA经费10年（1975-1984)增加10亿美元，使国民生产总值增长830

亿美元。而从微观经济方面的分析研究表明：许多航天研究与发展的产出是最前沿技术的

产出，它们多数是航天计划研究与发展直接或间接的结果。如卫星通信技术不仅改变了通

信方式和电信工业，同时也改善了通信服务品质和降低了长途通信的费用。而卫星通信、

卫星气象、卫星遥感和民用运载火箭技术的作用都促进经济增长，改善人类生活质量。

    航天技术的发展，使经济结构、社会结构以及人类社会生活发生了巨大变化。航天技

术与电子技术相结合，使得人类在信息的获取、收集、传递方式以及速度方面都发生了重

大变革；随着大型空间站的建造，空间工业化和商业化的发展，人类对外层空间的开拓将

进一步深化。在这种重大变革与深化开拓的进程中，航天技术会不断衍生出新的产业部

门，改变原有的生产方式或开辟新的生产领域，同时创造出社会、经济、技术、文化等方面

的新结构。

    由于航天技术对新技术、新材料和新工艺不断提出新要求，加速了基础产业结构向高

层次的转化。

    在新技术革命的推动下，当今世界正处于产品结构迅速调整的时期，一些发达的工业

国家纷纷将投资重点转向附加值高的高技术产业，以获取更大的利润，而航天产业恰恰能

够提供各种高技术产品。

    我国研制的航天运载器成本低，可靠性高，具有较强的国际竞争能力。自“亚太”1号

卫星成功发射后，我国运载火箭稳步进人国际卫星发射服务市场。

    航天技术的产出不只是产品，还包括系统。这一系统构成了人类开发空间的手段，从

而对人类社会活动和经济活动带来了广泛的影响。航天工程的运载和运输器、航天器、发

射场、测控和空间应用五大系统，几乎荟萃了当今世界上科学技术的全部最新成果，不论

从应用科学层次上，还是技术开发层次上，都会对其它产业部门带来新的机遇和变革。就

像过去的工业革命一样，航天革命将创造出一个将天地连接起来的新世界。



1. 2.4航天技术与社会生活

    自从人类进人工业化和工业文明时代以来，随着工业不加控制地增长、资源不加控制

地消耗和人类自身不加控制的繁衍，产生了一系列严重威胁人类社会生存的“全球性问

题”。诸如：全球大气污染、海洋石油污染、土地沙漠化、大气温室效应、臭氧层破坏、淡水资

源匾乏、石化能源枯竭、野生动物灭绝、渔业资源锐减、全球生态失衡等。这些问题又相互

影响，形成一种恶性循环。要彻底解决这些威胁人类生存的全球性问题，除了必须在社会

经济方面以一种“发展的发展观”建立新的“全球发展模式”以外，还必须寻求新的科学技

术途径。但所有全球性问题的解决，都首先要依靠对全球状况的监测。航天技术为人类全

面、及时和准确的监测提供了技术上的可行性。

    利用航天技术，人类可从地球轨道观测陆地、山脉、大气圈、水圈、生物圈的状况，并可

对同一区域重复观测与记录，从而为人类监测全球状况提供了必要的信息，解决了人类要

求快速和实时了解大范围或全球范围陆地、海洋和大气层状态的迫切问题，这不仅大大丰

富了人类认识和改造自然界的实践，而且为人类局部或全部控制，以至最终解决全球性的

间题提供了新知识、新途径、．新手段。

    航天技术在现代社会中的应用已极其广泛。卫星通信为现代社会提供了电话、电报、

传真、数据传输、电视转播、卫星电视教育、移动通信、数据收集、救援、电子邮政、远距医疗

等上百种业务服务，为人类生活方式带来了重要变化。卫星通信已成为人类从工业社会向

信息社会加速迈进的重要桥梁。我国通信卫星的成功发射和实际应用，使我国的通信、广

播、电视事业跨越了传统的发展阶段，一举实现了对全国的覆盖。

    卫星气象观测能获取全球范围昼夜连续气象资料，为气象学家提供气象和气候的信

息，改变了传统观测气象的落后状态，使现代气象学进人到以全球大气为研究对象，以气

象卫星为主要观测工具的新阶段。

    卫星资源勘测为地球资源大面积普查提供了经济、有效的新手段。这项技术已广泛用

于矿产石油资源普查、农作物产量估计和病虫害预报、土壤和森林资源调查、洪水和森林

火灾监测、海洋和水利资源调查、地壳活动监视、地质分析和地震预报、环境监测、地图测

绘、城市规划等。

    由数颗导航卫星构成的导航卫星网，具有全球和近地空间的立体覆盖能力，可以为地

面人物、陆上车辆、海面舰船、空中飞机以及天上卫星、飞船等目标提供全天时、全天候、连

续实时的高精度定位和测速信息。

    在载人飞船和空间站中，人类可以在微重力等特殊环境下对微生物工程、免疫工程、

基因工程和生物芯片等生物技术进行研究实验，探索微生物生长、细胞分化、基因表达、发

育和生长等在外空的表现规律；外空微重力环境对药品制造也具有重要意义，美国天空实

验室的航天员已加工生产出了尿激酶药物，而且在空间生产这种药品成本较低，药品质量

也比地球上生产的好。有人认为制药业是最有可能的空间新兴工业。

    航天技术以它种种特殊应用正在有效地造福于、服务于现代人类社会，预计在不久的

将来，航天技术还可能成为保护人类、保护地球，抵御外空不速之客侵害的卫士。

    航天技术提高了人类生活的质量、改善了人类的生活环境，还将发挥保护人类、保护



地球的重要作用。卫星电视广播使全世界数十亿人可以同时欣赏奥运会和世界杯足球赛

的精彩竞技；昨日只为少数人享受的娱乐节目，今日却走进了亿万个家庭；昔日翘首遥望

鸿雁传书，今朝可低头悉听电信送音，卫星技术使世界各国间的距离变近了。卫星电视、卫

星电话大大丰富了人类的精神生活和物质生活；卫星气象、卫星导航、卫星遥感又为人类

改善了生活环境，提高了生活质量。载人航天、空间站、天体探测和开发技术又为人类的未

来开辟了美好的前景。航天技术产生于人类的无穷智慧，航天技术的发展又开阔了人类认

识世界的视野，并使人类的智慧造福于现代社会。

1. 3 航天器的分类

    现有的航天器按有无人驾驶可分为无人航天器和载人航天器两大类。无人航天器包

括各种人造地球卫星、月球探测器和行星际飞行器。载人航天器则有载人飞船、航天飞机

和空间站三大类。航天器详细分类见图1-1和表1-1,
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图1一1 航天器分类



表 工一1 航天器种类和主要用途

│类别│航天器名称│ 主要用途                                │举例                      │

      │天文卫星  │在大气层外对太阳及其他星象观测          │日：“天文卫星一A"        │

      │科学卫星  │对日地空间环境、恒星及星系观测          │俄：“质子号”            │

      │试验卫星  │试验某项新技术、新设备                  │美：“应用技术卫星”      │

      │人造彗星  │人造钡原子云，研究太阳风、磁场等物理现  │德、英、美："AMPTE"       │

      │          │象                                      │                          │

      │生物卫星  │研究空间环境（如失重、辐射等）对生命机制│俄：“宇宙一1667"         │

      │          │的影响                                  │                          │

      │通信卫星  │设在天上的电话、电报、电视、广播、传真和│中：“东方红三号”        │

      │          │数据传输的无线电转播站                  │美：“国际通信一V"        │

      │直播卫星  │大功率的天上电视转播站                  │法："TDF-1 "              │

      │          │                                        │日：“百合一2A"           │

      │跟踪和数据│用来跟踪、测量和控制其他卫星并将低轨道  │美："TDRSS", "Milstar军   │

      │卫星      │卫星观测数据传到地面站                  │事星”                    │

      │导航卫星  │为地面车辆、海上船舰、水下潜艇、空中飞机│美：“子午仪”, "GPS"     │

      │          │等提供频率标准，以确定车、船、潜艇、飞机│俄："GLONASS"             │

      │          │等位置                                  │                          │

      │测地卫星  │地面以卫星为基准点，进行大地测量 ，绘制  │法：“王冠一'C"           │

      │          │精确的地图和海图                        │美：“安娜’，’’西科尔”│

      │雷达校准卫│为地面雷达提供无线电基准频率            │俄：“宇宙一1534"         │

      │星        │                                        │                          │

      │激光测地卫│利用激光测距研究地球结构，为地震地质提  │法：“激光测地卫星”      │

      │星        │供资料                                  │                          │

      │拦截卫星  │炸毁或捕获他国卫星                      │俄：“宇宙一1258"         │

      │电子 干扰卫│用电子设备干扰和破坏对方的无线电传播    │                          │

      │星        │                                        │                          │

      │卫星式武器 │ 轨道式重返大气轰炸地面目标              │俄：“宇宙一1267"         │

                  │对地面目标进行拍照（可见光、红外）或截获│俄：“宇宙 1238",“宇宙－  │

                  │空间电波，以获取对方军事情报            │1552",“宇宙一2031"       │

                  │                                        │美：“萨莫斯”、“大鸟”、│

                  │                                        │"KH-11 ",“大酒瓶“、“长 │

                  │                                        │曲棍球”                  │



│类别│航天器名称│ 主要用途                                │举例                        │

│人  │导 弹 预警 卫 │侦察对方远程导弹发射时间、地点、方式、去│美：“国防支援计划 DSP"      │

│造  │星        │向                                      │俄：“预报，，、“眼睛”    │

│地  ├─────┼────────────────────┼──────────────┤

│球  │海 洋 监 测 卫│监视海面舰船、水下潜艇的活动，确定其数  │俄：“宇宙 2060"             │

│卫   │星        │量和装备                                 │美 ：“白云”                │

│星  ├─────┼────────────────────┼──────────────┤

│    │核爆 炸监测│监视大气层内和外层空间的核辐射离子情    │美：“英琼一3"              │

│    │卫星      │况，确定核爆炸的地点、时间和当量        │                            │

│    │地球资源卫│对日地空间环境、太阳、矿藏、水力、海洋资│美：“陆地卫星”            │

│    │星        │源、大气与海洋污染进行勘测及预报        │法："Spot”系列             │

│    │          │                                        │印：“巴斯卡拉一2"          │

│    │气象卫星  │拍摄云图，测量云层温度和温度分布，进行  │美：“泰罗斯”、’‘布洛克”│

│    │          │大气预报                                │俄：“气象”                │

│    │救援卫星  │侦听遇难船艇、飞机呼救信号，及时转告地  │美：“诺阿一E"              │

│    │          │面站组织救援                            │俄：“宇宙一1383"           │

│空  │月球探测器│ 探测月球构成、考查月球起源、了解月球    │美：“徘徊者”、“勘测者”  │

│间  │          │                                        │俄：“月球 1号”             │

│探  ├─────┼────────────────────┼──────────────┤│测  │星际探测器│ 探测太阳系及银河系奥秘，寻求人类知音    │美：“旅行者 2号”、“先驱    │

│器  │          │                                        │者”                        │

│    │          │                                        │俄“水星”                  │

│载  │载人飞船  │大型空间返回型载人航天器                │俄：“上升号”、“联盟号”  │

│人  │          │                                        │美：“水星”、“阿波罗”    │

│航  ├─────┼────────────────────┼──────────────┤

│天  │航天飞机  │火箭、飞机和飞船三合一型航天器，用来发   │美：“哥伦比亚号”、“亚特  │

│器  │          │射卫星检修和回收卫星、商业飞行及完成其  │·兰蒂斯”                  │

│    │          │他专项任务                              │                            │

│    │空间站    │大型空间实验室、工厂、太空城            │俄：“礼炮一6",“和平号”   │

│    │          │                                        │美：“天空实验室”          │

    从1957年第一颗人造地球卫星上天以来，全世界共发射了约5000个航天器，这其中

有载人飞船100余艘，月球和行星探测器100多个，载人空间站10多个，航天飞机飞行

80余架次，其他就是占绝对多数的各类应用卫星和试验卫星。这些航天器美国和俄罗斯

占大多数。大多数航天器为专门用于各种军事目的的航天器。



1.4 航天技术发展简史

1.4.1 火箭技术发展简史

    航天技术的基础是火箭推进技术，要从历史上说起来，最早的贡献是我国的四大发明

之一— 火药，及随后发明的原始火箭。早在公元969年，宋朝的冯义升和岳义方等人就

制造了火药火箭。公元1000年，宋朝唐福献还按照反作用推进原理（与现代火箭发射原理

一致）制成一种军用火箭。另外，公元1621年，明朝茅元仪还记录了一种叫“火龙出水”的

火箭，有了多级火箭的最早概念。

    但是公认的现代航天学和火箭理论的奠基人是著名俄国科学家x-3·齐奥尔科夫

斯基，这个只上过三年学依靠自学获得任教资格的中学教师，从事过空气动力学等研究，

尤其在变质量物体力学方面作出了宝贵贡献。他从1896年起系统地研究喷气飞行器的运

动原理，并绘出星际火箭的示意图。1903年发表著名论文《利用喷气工具研究宇宙空间》，

此文连同1911年和1914年发表的著作论证了喷气工具用于星际航行的可行性，推导出

著名的齐奥尔科夫斯基公式，奠定了火箭和液体火箭发动机的理论基础。

    发展近代火箭技术的另一位代表人物是美国科学家R"H·戈达德（1882-1945L
他把理论研究和实验结合起来，于192。年左右开始进行了液体火箭发动机使用液态氧的

试验，并于 1925年 11月首次获得成功，从而使齐奥尔科夫斯基的火箭理论初步变成了现

实。与此同时，德国奥伯特和冯·布劳恩等也取得了显著成果。齐奥尔科夫斯基、戈达德

和奥伯特是比较公认的现代航天理论与实践的奠基人。除上述几人外，在20世纪20年

代，世界上还有许多人在为促进航天事业而尽力。如德国人沃尔特·霍曼于1925年写了

空间飞行研究报告“天体可登论”，在这篇对空间技术基础理论作过贡献的经典著作中，霍

曼对空间飞行作了较详细的研究。

    近代火箭技术的突破是在第二次世界大战时期，具体体现就是现代火箭的鼻祖—

众所周知的德国V-2火箭（复仇武器一2号）。在军事上，它的出现尽管没有改变最后的战

局，然而，在火箭发展史上，它却成为火箭技术进人一个新时期的标志。

    V-2火箭，全长14m，直径1. 65m，头装炸药980kg，全弹净重4t，起飞重量12. 915t,
使用液体火箭发动机，最大飞行速度1. 6km/s，最大飞行高度80 ̂-100km，飞行300km，仅
需约8min.

    二战以后，火箭技术受到苏、美两国的高度重视，得到了迅速发展。1945年，苏、美从

德国分别得到了制造V-2火箭的设备和包格布劳恩在内的火箭专家与工程技术人员。两

国都是在V-2火箭的基础上，大力发展火箭技术的。苏、美第一代弹道式火箭（苏联的P-

1、美国的“红石”）的结构均与V-2相仿。接着，苏美两国相继研制出洲际导弹等火箭武

器；1957年8月，苏联成功地发射了第一枚洲际弹道式导弹；同年12月，美国也发射了它

的洲际导弹。至此，现代火箭技术已经为航天奠定了基础。



1.4.2 美、俄航天技术发展概况

    下面我们以记录的形式来说明航天技术的发展概况：

    1909年，美国Robert H. Goddard博士在真空中点燃一固体火箭，打破了火箭只能在

大气层中工作，因为喷气必须推动空气的概念；

    1926年3月16日，Goddard与奥本成功发射了世界上第一枚无控液体推进剂火箭，

飞行时间2.5秒，距离56m，平均速度103km/h;
    1927年，德国成立了一宇航学会，其成员有奥伯特、霍曼、布劳恩等，制造了UFA火

箭；

    1942年10月3日，A-4（即V-2）试飞成功（German佩内明德），为战后发展航天运载

工具、远程导弹奠定了基础；

    1957年8月至12月，苏、美先后成功发射了洲际弹道导弹；

    1957年10月4日，前苏联在拜科努尔发射场，由一枚三级运载火箭成功发射世界第

一颗人造地球卫星“人造地球卫星1号”，标志着人类活动的范围又一次飞跃，开创了人类

航天的新纪元。该卫星是在著名的航天技术专家科罗廖夫博士领导下建造的，它的本体是

一只用铝合金做成的圆球，直径58cm，重83. 6kg，近地点227km，远地点941km;

    1959年1月2日，前苏联发射月球1号，重量361. 5kg，接近月球（5955km）进人太阳

轨道；

    1961年4年12日，前苏联航天员加加林乘坐“东方”1号飞船进人太空，绕地球飞行

108min后安全返回地面，开始了世界载人航天的新时代；4个月后美国发射“水星”号飞

船（未人轨）；

    1962年2月20日，美国第一艘载人飞船“水星”号人轨；

    1965年3月23日，美国“双子星号”飞船载2人进人地球轨道，后来又实现了与阿金

纳火箭对接；

    1968年10月11日，美国首次发射载人“阿波罗”飞船；

    1969年7月20日，美国人N·A·阿姆斯特朗和E·E·奥尔德林上校乘坐“阿波罗

11号”飞船登月成功，成为涉及地球之外另一天体的首批人员；

    1970年12月，前苏联“金星，"7号探测器首次在金星上实现了软着落；

    1971年4月19日，前苏联发射“礼炮1号”空间站，后“联盟号”飞船与之对接，以后

又相继发射“礼炮，"2号～7号；

    1971年12月，前苏联“火星，'3号探测器首次在火星表面软着落；

    1972年3月，美国发射“先驱者”10号探测器，经过11年飞行，于1983年6月越过海

王星轨道，而后成为飞离太阳系的第一个人造天体；

    1973年5月14日，美国发射“天空实验室”；

    1977年9月，美国发射“旅行者，'2号探测器，对天王星、海王星进行探测；

    1981年4月，世界上第一架垂直起飞、水平着陆、可重复使用的美国航天飞机“哥伦

比亚”号试飞成功，标志着航天运载器由一次使用的运载火箭转向重复使用的航天运载器

的新阶段，是航天史上一个重要的里程碑；

    12



    1986年2月10日，前苏联用“质子号”火箭发射了“和平号”空间站；

    1989年10月，美国“阿特兰蒂斯”号航天飞机将“伽利略”号宇宙探测器送入轨道，使
“伽利略”号登上为时6年行程约38亿km的漫长征途，预计1995年12月抵达木星；

    除了上述载人航天和无人空间探测活动，20世纪60年代以来，为科学研究，国民经

济和军事服务的各种科学卫星与应用卫星得到了很大的发展。70年代后，各种卫星向多

用途、高可靠、长寿命、低成本的方向发展并取得了显著效果。具代表性大事可列举如下：

    1958年12月，美国发射了世界第一颗试验通信卫星“斯科尔”号；

    1960年4月，美国先后发射成功世界上第一颗气象卫星“泰罗斯，"1号和导航卫星“子

午仪”1B号；

    1963年7月26，美国发射了世界第一颗地球同步轨道通信卫星“辛康2号”；

    1964年8月19日，美国发射成功世界第一颗地球静止轨道通信卫星“辛康3号”，用

于美国本土和美、日间电视转播获得成功，从此开辟了地球同步定点轨道通信卫星的新纪

兀 ；

    1965年4月6日，美国成功地发射了世界第一颗商用通信卫星“国防通信卫星”1号，

正式为北美与欧洲之间提供通信业务，它标志着通信卫星进人了实用阶段；

    1972年7月23日，美国发射了世界第一颗地球资源卫星“陆地卫星”1号；

    1982年11月，美国航天飞机开始商业性飞行；
    1984年11月，美国航天飞机成功地施放了两颗卫星，并回收了两颗失效的通信卫

星，第一次实现了双向运载任务。

    1983年4月，美国发射了世界第一颗跟踪和数据中继卫星。

1.4.3 中国的航天技术

    我国发展航天技术开始于20世纪50年代中期。1956年，喷气推进和火箭技术列为

国家《1956年到1967年全国科学技术发展远景规划》的重点发展项目。1956年10月，组

建了第一个火箭导弹研究机构— 国防部第五研究院，开始了火箭、导弹的研制工作。

1960年11月，成功发射了第一枚仿制的近程导弹，继而于1964年6月又成功发射了第

一枚自行设计的中近程导弹，标志着我国基本具备了独立研制导弹、火箭的能力。

    1965年初，在国防部第五研究院的基础上组建了第七机械工业部。同年，开始执行人

造卫星工程计划，展开了“长征”1号运载火箭和第一颗人造地球卫星的研制工作。1968年

2月，中国空间技术研究院成立，把分散的卫星研究、设计、试制、试验机构统一组织起来，

并陆续建成也完善了航天器发射场，航天测控中心和观测台、站，形成了比较完整配套的

航天工程体系。1970年4月24日，我国第一颗人造地球卫星“东方红”1号发射成功，揭开

了我国航天活动的序幕。

    自1977年开始，我国实施三项重点工程计划，即向太平洋发射远程运载火箭，进行水

下发射固体火箭试验和发射地球静止轨道通信卫星。到1984年，这三项工程计划圆满完

成，标志着我国航天技术有了新的重大突破，达到了较高的水平。

    1982年，第七机械工业部改建为航天工业部。1988年，航空工业部与航天工业部合

并，组建了航空航天工业部。1993年，国务院撤消了航空航天工业部，成立了中国航天工
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业总公司。

    经过40年的建设和发展，我国航天技术成果丰硕，已成功研制出“长征”1号、“风暴”

1号、“长征”2号、“长征”3号、“长征”4号、“长征”E号等多种运载火箭和技术试验、科学

实验、空间遥感、气象、通信广播等各类卫星。随着我国航天技术的发展，我国已建成了航

天工程所需的、完整配套的研究、设计、试制、试验和生产体系。并相继建成了酒泉、太原、

西昌三个卫星发射中心，西安测控中心及其由地面测控台、站和海上测量船等构成航天发

射测控试验体系。

    中国航天技术发展的主要标志如下：

    1964年6月，中国第一个自行研制的中近程运载火箭腾空而起，试验获得成功；

    60年代后期，研制成功了中远程液体运载火箭“长征一号（(CZ-1)";

    1970年4月24日，“长征一号”运载火箭送重173kg的东方红1号人造卫星上天；
    70年代中期，研制成功了大型液体运载火箭“长征二号（(CZ-2) "，它可将重约2t的卫

星按要求送人近地轨道；

    1975年11月26日以来已成功发射五次可回收的卫星（1987年止）；

    1980年5月18日至21日，向南太平洋某海域发射远程运载火箭成功，这标志着中

国的火箭技术和导弹武器达到了一个新的水平；

    1981年9月20日，“风暴1号”运载火箭同时将3颗科学实验卫星送人地球轨道，

“一箭三星”这一成就，使中国继前苏联、美国和欧空局之后，成为世界上第四个用一枚运

载火箭发射多颗卫星的国家；

    1982年10月22日，水下发射运载火箭成功；

    1984年，研制成功了一种多用途的大型三级液体运载火箭“长征三号（(CZ-3)";

    1984年4月8日（(9时20分），用“长征三号”发射了一颗试验通信卫星，并于4月16

日18时27分57秒定位于东经125“赤道上空。至此，在地球静止轨道上，有了中国第一颗

通信卫星。这是中国发展航天技术取得的一个重大突破，标志着中国成为世界上第五个能

发射地球静止轨道卫星的国家；

    1986年2月，“实用通信广播卫星”发射成功，并准确定点于东经1030赤道上空，它标

志着中国的航天技术进人了实用阶段；

    1988年3月至12月，又先后发射成功两颗实用通信卫星，并各自准确地定点于东经

87.5“和东经110. 50赤道上空。它们的相继投人使用，使中国的卫星通信和电视转播跨人

一个新阶段。中国在卫星通信工程上取得的成果，加快了中国实现通信技术现代化的进

程，开创了航天技术为国民经济和国防建设服务的新局面。对广大人民群众的生活也产生

了广泛的影响；

    1988年9月7日，风云I号太阳同步轨道气象卫星由“长征四号（CZ-4)”运载火箭首

次发射成功，现在每天从电视里看到的气象预报卫星云图，用的是“风云2号”；

    199。年，发射“亚洲一号”国际商业通信卫星成功，中国的航天技术开始走上国际舞

台；

    1994年2月，“长征三号甲（CZ-3A)”发射成功，表明运载能力提高到了一个新的水

平；



长征火箭的历次发射情况见表1一2。
我 围 自行研 制的 卫星 简探 尔弃 1一 q

弃 1一 夕 林 林 少 舞 篇 分 分 射 抹 什

│序                  │一 发射          │一 时间              │有效载荷        │轨道 ｛                  │一备注  ││  号 l               │                │                    │                │                        │        │
│        1           │｛ CZ一‘F。‘   │ ｛ ‘”了。·‘·2‘ │ 东 方 红 一1       │1－E。 一                │1＿成 功  │

│01 1                 │                │                    │                │                        │        │

│一 一 一 一份－一‘    │｝ C Z一‘F O2 ’   │｝ ，9，‘·3·3      │ 实 践 一1         │LE 。 一                  │厂 丽 ，   │

│    02 ］            │                │                    │                │                        │        │
│                  一│                │                    │                │                        │        │

│    一              │一 cZ一ZF。‘    │｝ ‘”7‘·’‘·5  │ 返回式卫星一1   │‘E（）一               │一失败  │

│。4一               │一cZ一ZC“。， ｛│｝，”75’‘·“6   │一返回式卫星一1 │                l       │一成功  ││                    │                │                    │                │LE（） ｛                │        │
│                    │                │                    │                │            ｛          │        │

│05 ｝                │｛ Cz一ZCFO2     │｛ ‘976·’2·7     │返回式卫星碑1   │LE（）                  │［型 ＿＿│
│            ｝      │                │                    │                │                        │        │

│    一 ｛            │｝一 CZ一ZC “。3 │ ｝ ‘978·‘·26     │ 返 回 式 卫 星 一1   │ LEO                      │厂 巫 刃   │

│06 ｛                │                │                    │                │                        │        │
│一 一 一 1             │一 C Z一“C F。‘  │ 厂 几 82．9． 9一       │返 回 式 卫 星 一1   │ LE O 一                   │厂 而 一   │

│07 ｛                │                │                    │                │                        │        │
│            ！      │                │                    │                │                        │        │

│08                  │一 CZ一ZC FO5 ｛   │｛ ‘983·8·‘”    │ 返 回 式 卫 星 一1   │ LE（ ） ｝                │｝ 成 功   ││      ｝            │                │                    │                │                        │        │
│、                   │｝ cz 一 F 。 玉      │ ｝ 一 舀 8 ‘ · ’ · 2 ”   │ 东 方 红 一 2        │ G T 。 一                   │） 失 败   ││、                   │                │                    │                │                        │        │

│｛                  │                │                    │                │                        │        │

│｛                  │                │                    │                │                        │        │

│10                  │｝ cz一 FO2       │｝ ‘98‘·‘·8     │ 东 方 红 一2       │GTO 一                   │｛ 成 功   │

│ll                  │｝ CZ一ZCFO6     │！ ‘98‘·，·’2   │ 返回式卫 星一1   │LEO                     │卜型 ＿＿│

│12 1                 │｝ C子 “C FO7     │｛ ，985，‘。，2，  │ 返 回 式 卫 星 一1   │ 王‘EO ．                │「辰 牙 －│

│            ｛      │                │                    │                │                        │        │

│13 1                 │｝ Cz一3FO3      │｝ ‘986·“·‘     │ 东方红一2       │GTO ｛                   │｝ 成功   │

│一一 一 一一一         │一 cZ一ZC FO8 ’   │｝ ，986，’0·6     │ 返 回 式 卫 星 一1   │ 1一Eo ｛                 │一 成 功   │

│    14 1             │                │                    │                │                        │        │

│15                  │｝ CZ一“C FO9    │｝ ＿ 1、 竺 旦 ＿＿ ＿   │返 回 式 卫 星 一1   │  1一EO ．               │L～竺 生  │

│l6                  │｝ cZ一ZC F，。   │｛ ，”87·9’9      │ 返 回 式 卫 星 一2   │                      一│「一厢 示 │

│                    │                │                    │                │  1，E（） 1             │        │

│竹 ｛                │｝ CZ一3“。‘   │1 ‘”88·3’7       │东方红一ZA      │                        │｛成功  │
│                    │                │                    │                │GTO ！                   │        │

│18 1                 │｛ cZ一“CF，‘  │一 ‘98“·8‘5      │返回式卫星一2   │LE（）｝                │｛成功  │

│          一        │｛ C ‘ 一‘ F O， ｝ │｝ ’988·””        │ 风 云 一1         │ss（） 一                │一 成 功   │

│19 ．                │                │                    │                │                        │        │
│20 ｝                │｝ CZ一3FO5 ’    │！ ‘98“·‘2·“2  │ 东方红一ZA      │GTO 1                    │一成功  │

│21                  │｝ CZ一3”。6 ·  │｝ ‘9”。·2’‘    │ 东 方 红 一ZA       │GT〔） ｛                │一 成 功   │

│              一    │                │                    │                │                        │        │

│2Z                  │｛ CZ一3FO了     │｛ ’9””·4”       │ 亚 星 1号          │GT。 ｛                  │一 成 功   │

│23                  │｝ cZ一ZEF。‘ ｝ │｝ ‘””。·了，‘6 │ BADR一1／DPI    │，E、）｛               │一成功  │

│            一      │｝ c z一4 F o2       │一 ，9”。，”·3     │ 风 云 一1／ A 一1，2│ 550 ｝                   │一 成 功   │

│24 ．                │                │                    │                │                        │        │



│序号│ 发射        │时间        │有效载荷      │轨道  │备注│

│25  │ CZ-2C F12   │ 1990.10. 5  │ 返 回 式 卫 星 一2 │ LEO    │成 功 │

│26  │ CZ-3 F08    │ 1991.12. 28 │ 东 方 红 一2A     │ GTO    │失 败 │

│27  │ CZ-2D  FOl   │ 1992.8. 9   │ 返 回 式 卫 星 一3 │ LEO    │成 功 │

│28  │ CZ-2E F02   │ 1992.8.14   │ 澳星 B1        │LEO   │成功 │

│29  │ CZ-2C F13   │ 1992.10. 6  │ 弗 利 亚 ／返 回 式 │ LEO    │成 功 │

│    │            │            │    卫星一2   │      │    │

│30  │ CZ-2E  F03   │ 1992-12.21  │ 澳 星 B2        │LEO    │爆 炸 │

│31  │ CZ-2C  F14   │ 1993. 10. 8 │ 返 回 式 卫 星 一2 │ LEO    │成 功 │

│32  │ CZ-3A  Fol   │ 1994-2.8    │ 实 践 ，4/DP2   │ GTO    │成 功 │

│33  │ CZ-2D  F02   │ 1994. 7. 3  │ 返 回 式 卫 星 一3 │ LEO    │成 功 │

│34  │ CZ-3 F09    │ 1994. 7.21  │ 亚 太 1号        │GTO    │成 功 │

│35  │ CZ-2E  F04   │ 1994. 8.28  │ 澳 星 B3        │LEO    │成 功 │

│36  │ CZ-3A  F02   │ 1994-11.30  │ 东 方 红 一3     │GTO    │成 功 │

│37  │ CZ-2E  F05   │ 1995. 1.26  │ 亚 太 2号        │LEO    │爆 炸 │

│38  │ CZ-2E FO6   │ 1995.11.28  │ 亚 星 2号        │LEO    │成 功 │

│39  │ CZ-2E F07   │ 1995-12.28  │ 艾 科 斯 达 1号    │LEO    │成 功 │

│40  │ CZ-3BFO1    │ 1996.2. 15  │ 国 际 星 7A       │GTO    │成 功 │

│41  │ CZ-3 F10    │ 1996.7. 3   │ 亚 太 1A        │GTO    │成 功 │

│42  │ CZ-3 F11    │ 1996. 8. 18 │ 中 星 7号        │GTO    │失 败 │

│43  │ CZ-2D  F03   │ 1996.10. 20 │ 返 回 式 卫 星 一3 │ LEO    │成 功 │

│44  │ CZ-3A F03   │ 1997. 5. 12 │ 东 方 红 一3     │GTO    │成 功 │

│45  │ CZ-3 F12    │ 1997. 6. 10 │ 风 云 一2       │GTO    │成 功 │

│46  │ CZ-3B F02   │ 1997. 8. 20 │ 马 部 海         │GTO    │成 功 │

│47  │ CZ-2C 乃 DF 15 │ 1997. 9. 1  │ 铱 星 模 拟 星     │LE（）│ 成 功 │

│48  │ CZ-3B  F03   │ 1997. 10. 17│ 亚 太 2R        │GTO    │成 功 │

│49  │ CZ一 C名 DF16 │ 1997-12.8   │ 铱 星 （(2颗 ）  │ LEO    │成 功 │
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表1-3 我国自行研制的卫星

│序号│卫星名称 一                          │一 发射时间      │简 况                                        │

│1   │“东 方 红 ”‘号 卫 星 ！                │一 1970.‘·24   │插 送 “东 方 红 ”乐 曲 ，空 间 物 理 探 测             │

│2   │“实践，"1”卫星 一                  │一 3.3 、         │空 间 物理 深 测 ，向地 面 发 回大 量科 学 实验 数       │

│    │                                    │                │据，在轨运行8年多                           │
│3   │技 术 试 验 T  w- 一                      │一 1975. 7.26    │星 上 各 种 仪 器 工 作 正 常                         │

│4   │返 回 式 遥 感 卫 星 一                    │一 1975.‘，·26 │ 卫 星 对 地 观 测 ，运 行 3天 后 按 计 划 返 回 地 面        │

│5   │技 术 试 验 卫 星 一                      │一 1975. 12. 16  │卫 星 工 作 正 常                                 │

│6   │技 术 试 验 卫 星 一                      │1 1976. 8. 30    │卫 星 工 作 正 常                                 │

│7   │返 回 式 遥 感 卫 星 一                    │一 ’2.7         │卫 星 对 地 观 测 ，运 行 3天 后 按 计 划 返 回 地 面        │

│8   │返 回 式 遥 感 卫 星                       │】 1978.’·26   │卫 星 对 地 观 测 ，运 行 3天 后 按 计 划 返 回 地 面        │

│9   │“实 践 ” 号 卫 星                       │一 ‘981. 9. 20  │用 一 枚 火 箭 同 时 发 射 三 颗 卫 星 ，进 行 空 间 物 理     │

│10  │“实 践 ，"2号 甲 卫 星                   │一 ’981.”·20  │深 测 及 新 技 术 试 验                             │

│11  │“实 践 ，"2号 乙 卫 星                   │｝ 1981. 9. 20   │                                            │

│12  │返 回式遥感卫星 一                    │一 9.9           │卫星对地观测 ，运行 5天后按计划返回地面        │

│    │                                  一│                │                                            │
│13  │返 回 式 遥 感 卫 星 一                    │一 8.19          │卫 星 对 地 观 测 ，运 行 5天 后 按 计 划 返 回 地 面        │

│14  │试 验 卫 星 一                          │｛ 1984.，·29   │通 信 及 新 技 术 试 验                             │

│15  │“东 方 红 ，"2号 一                    │一 ‘’8         │定 点 于 东 经 125“赤 道 上 空 ，完 成 通 信 试 验 后 承    │

│    │试验通信卫星 一                      │                │担国内部分通信业务                          │
│16  │返 回 式 遥 感 卫 星 一                    │一 9. 12         │卫 星 对 地 观 测 ，运 行 5天 后 按 计 划 返 回 地 面        │

│17  │返 回 式 遥 感 卫 星 一                    │一 1985. 10. 21  │用 于 国 土 普 查 ，运 行 5天 后 按 计 划 返 回 地 面        │

│18  │“东方红，"2号 甲 一                  │】 1986.2.‘     │定点于东经 103“赤道 上空 ，用于国 内通信 及 电   │

│    │通信广播卫星 1                       │                │视传输品质试验                              │
│19  │返 回 式 遥 感 卫 星 一                    │一 ’。·6       │用 于 国 土 普 查 ，运 行 5天 后 按 计 划 返 回 地 面        │

│20  │返 回 式 试 验 卫 星 一                    │一 8.5           │卫 星 技 术 试 验 及 首 次 国 内 外 微 重 力 搭 载 试 验 ，    │

│    │                                    │                │运行 5天后按计划返回地面                     │

│21  │返 回 式 试 验 卫 星 一                    │一 9.9           │科 学 探 测 ，技 术 试 验 及 微 重 力 搭 载 试 验 ，运 行 8   │

│    │                                    │                │天后按计划返回地面                          │
│22  │“东方红，"2号 甲                    │一 3.7           │定点 于东 经 87. 5。赤 道 上空 ，用于 通信 、广 播、 │

│    │通信广播卫星                        │                │电视传播                                    │
│23  │返 回 试 验 卫 星 一                      │一 8.5           │用 于 卫 星 技 术 试 验 及 微 重 力 试 验 ，运 行 8天 后      │

│    │                                    │                │按计划返回地面                              │
│24  │“风 云”i sA。 一                    │一 ‘988. 9.7    │气象观测 ，云图传输                           │



│序号│卫星名称              │发射时间    │简 况                                        │

│25  │实 用 通 信 广 播 卫 星       │1988.12-22  │定 点 于 东 经 110.5。赤 道 上 空 ，用 于 通 信 、广 播 、 │

│    │                      │            │电视传输                                    │
│26  │实 用 通 信 广 播 卫 星       │1990. 2.4   │定 点 于 东 经 98“赤 道 上 空 ，用 于 通 信 、广 播 、电   │

│    │                      │            │视传输                                      │

│27  │“风 云 ’3号B气 象 I猩    │ 1990-9.3    │气 象 观 测 、云 图 传 输 、大 气 密 度 测 量             │

│28  │“大 气 ’I号气球 卫星    │ 1990. 9. 3  │                                            │

│29  │“大 气 ’'2甲 欢  Tx      │ 1990. 9. 3  │                                            │

│30  │返 回 式 遥 感 卫 星         │1990-10.5   │运 行 8天 后 按 计 划 返 回 地 面                      │

│31  │通 信 卫 星               │1991. 12.28 │ 由 于 三 级 火 箭 提 前 熄 火 ，卫 星 未 进 人 预 定 轨 道     │

│32  │返 回 式 遥 感 卫 星         │1992. 8. 9  │新 技 术 试 验 ，对 地 观 测 ，运 行 16天 后 按 计 划 返     │

│    │                      │            │回地面                                      │

│33  │返 回 式 试 验 卫 星         │1992. 10. 6 │ 科 学 探 测 ，技 术 试 验 ，运 行 7天 后 按 计 划 返 回      │

│    │                      │            │地面                                        │

│34  │返 回 式 卫 星             │1993. 10.8  │科 学 探 测 ，技 术 试 验 ，运 行 7天 后 按 计 划 返 回      │

│    │                      │            │地面                                        │

│35  │小 型 探 测 卫 星           │1994. 2. 8  │空 间 环 境 深 测                                 │

│36  │返 回 式 卫 星             │1994.7.3    │运 行 15天 后 返 回 地 面                           │

│37  │“东 方 红 ’'3号通 信 I猩  │ 1994. 11.30 │卫 星 未 能 定 点 于 赤 道 上 空                       │

│38  │返 回 式 遥 感 卫 星         │1996. 10.20 │运 行 15天 后 返 回 地 面                           │

│39  │“东 方 红 ”3鲁通    W 星  │ 1997-5. 12  │5月 2。 日定 点 于 东 经 125。赤 道 上 空              │

│40  │“风 云 ”2号气 象 卫星    │ 1997. 6.10  │6月 17 日定 点 于 东 经 105“赤 道 上 空               │

1.5 航天技术的发展趋势

    航天技术作为本世纪科学技术的重大成就之一，对人类发展的各个领域起着巨大的

促进的作用，已经成为一个国家科学技术、国民经济和国防现代化水平的重要标志之一。

目前世界上有50多个国家参与了航天技术的开发工作，而应用航天技术的国家几乎遍及

全球。可以预计，21世纪初国际上投资发展航天技术尤其是投资发展应用卫星的国家会

越来越多，发展规模也会越来越大。

    临近世纪之交，各航天国家都在调整并制定21世纪初航天发展战略，制定航天发展

规划。未来各国的航天活动将更加注重实效，重视提高本国航天工业在国际市场的竞争能

力，不断开发新技术，提高航天器特别是应用卫星的性能水平；与此同时国家和企业共同

投资的趋势将进一步扩大，国家投资重点主要是开发未来高新技术，支持技术进步和创

新，企业则积极开发航天产品和应用卫星系统，以在国内、国际市场获取更大效益；而随着

国际多极化政治格局的形成，将有越来越多的国家谋求建立独立的军事航天体系；在航天
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技术开发中，世界各国越来越重视国际合作，国际性的航天计划越来越活跃，航天技术对

世界的和平与进步也正在发挥着越来越重要的作用。

    可以预计，21世纪必将是人类航天技术进一步发展的世纪：

工．5．I 卫星发展的基本趋势

    90年代以来，通信广播卫星、遥感类卫星和导航定位卫星技术均有重大进展，应用的

广度和深度在迅速扩大。在通信广播卫星率先实现商业化之后，遥感类卫星的商业化程度

正在加快。特别是小卫星技术的发展，为“更快、更好、更省”地发展应用卫星开辟了新的途

径。

    1．通信广播卫星

    通信广播类卫星显著的社会效益和经济效益，促使国际上大型航天产业集团进行激

烈的竞争，在世界范围内寻求市场，从而推动着新技术，新系统的开发。

    通信广播卫星将呈现全方位的发展趋势，即大、中、小卫星，高、中低轨道并存。其中，

静止轨道大型卫星向越来越大的方向发展，重量将大到5 -- 7t，供电能力将达到15̂'

20kW，天线口径将达到12---16m。大型天线可产生200-300个点波束，转发器采用矩阵

型大功率放大器，并广泛采用星上处理技术，使天线波束能灵活调整，信道按需分配，频率

得到最佳利用，通信容量大增。

    全球个人和移动通信将较多地使用中、小型卫星，组成中、低轨道星座系统。如“铱”系

统是用“颗卫星组网，它很可能成为世界上第一个投人商业运营的低轨道星座系统。中、

低轨道卫星现正朝着小型化方向发展，卫星设计趋于模块化、集成化，研制生产趋于规模

化、流水线化。此外，由于更多地采用星上处理、星间链路、多点波束等技术，地面用户终端
更趋小型化。

    由于卫星通信广播具有覆盖面广、可跨越地理障碍等优势，卫星信息高速公路系统呈

现较猛的发展势头，这种系统大多采用Ka以上高频段，亦称为卫星宽带多媒体系统。

    另外，电视、声音直播、数据中继等卫星也将有较大发展。

    2．遥感类里星

一对地球和矢气层各种特征和现象进行观测的遥感类卫星，包括气象卫星、地球资源卫
星、环境监视卫星、海洋卫星和军事成像侦察卫星等，现已受到越来越多国家的重视，成为

人类解决资源、环境和灾害问题以及军事侦察等不可缺少的重要手段，遥感类卫星也因此

成为继通信广播卫星之后能进人商业市场的第二大卫星领域。

    未来对地遥感卫星发展的总趋势是：①将陆地、海洋、大气层作为一个整体，采用可见

光、近红外、中红外，远红外直到微波的多种遥感手段，以互相补充和验证的方式对地球进

行多学科观测。实现观测的途径将有两种：一种是发展综合型对地观测卫星，以大功率、高

稳定性工作平台为基础，重量将达到3-5t，甚至达到8t；另一种是利用多个中小型卫星

平台分别装设不同的遥感仪器实施单一目标任务：②在强调空间分辨率的同时，进一步提

高时间分辨率。从而实现包括对农作物生长环境、环境变化和自然灾害、军事动态等地球

环境、资源的高空间分辨率和高时效的动态观测。高时效意味着要求重复观测周期在几天

甚至几小时以内，这引发了分布式低轨道星座系统的发展。预计这种系统有可能成为21



世纪的热点之一；③以合成孔径雷达和高分辨率光学遥感器为主要遥感器；④对地观测有

效载荷趋于小型化、微型化；⑤商用遥感卫星分辨率有望于近期内达到1̂-3m，并开拓新
的应用领域。

    3．导航定位卫星

    美国“全球定位系统（GPS)”对于各种交通工具的导航定位、调度和管理，对农业、地

质、大地测量，对武器性能的改善等，都有极大的应用价值。除陆续发射GPS-2R卫星外，

2002年将开始发射第五代GPS卫星（GPS-2F )。此外，俄罗斯目前已有自己的“全球导航

卫星系统（Glonass) "，欧空局和我国也都在发展自己的导航定位卫星系统，预计未来将有

更多国家开发利用GPS系统。

    4．小卫星

    随着微电子、微机械和高级材料等新技术的迅速发展，卫星小型化和小卫星的发展正

在世界上蓬勃兴起。小卫星具有重量轻、体积小、成本低、性能高、研制周期短等显著特点，

符合“更快、更好、更省”的发展原则，它既可以单颗廉价快速完成专项任务，又可以组成分

布式星座完成某些大卫星的任务，引起了许多国家、集团、公司和大学的兴趣。小卫星由王

采用新设计思路、新技术、新管理模式以及流水线化的制造和生产方式舀翻鱼巍爪靳铁、最

富挑战性和具有广阔商业前景的空间技术领域，将在未来的航天系统中古干分重要的地

位。

1.5.2 空间运载工具的发展趋势

    随着航天技术应用范围的不断扩大，世界火箭市场的角逐日趋激烈，各航天大国正以

一夏迭的速度研制新型火箭，以迎接21世纪的挑战。
    1．积极推进大型化、高可靠性、高经济性运载火箭的商业化进程；继续发展与各种用

途配套的运载能力

    航天器的发展趋势表明，今后卫星发射的数量将会增加，大质量卫星比例呈上升之

势，小卫星市场前景看好，这决定了未来大型化运载火箭和其它配套运载能力的发展方
向：①高可靠、低发射成本、使用无毒推进齐肠近地轨道运载能力20t级的运载火箭已成为

下个世纪初世界运载火箭技术发展的主流；②随着小卫星的技术发展和运载火箭的按需

发射能力受到重视，小型运载器市场将会出现逐步增长的趋势。＿ ＿一 ＿ ． ＿－

    2．一次性使用运载器仍是近期内的主要运载工具

    下个世纪初，仍以一次性使用运载器作为主要运载工具。在相当长的一段时间内，将

是一次性使用运载器与重复使用运载器并存，其中可重复使用运载器，尤其是以火箭发动

机为动力的单级人轨运载器（如美国的冒险星）是降低运输费用、提高操作效率的一种有

效途径，是20世纪末、21世纪初的研制重点。

    3．继续研究运载火箭新技术

    未来的运载火箭技术将继续在以下几个方面展开工作。

    ①总体结构力求简化，减少火箭级数和使用的发动机数量，结构设计趋于通用化、模

块化、系列化；

    ②芯级采用大推力氢氧火箭发动机；

    20



③新型运载火箭趋于采用激光陀螺的制导系统和基于总线技术的数字式电子系统

④采用先进的铝锉合金和复合材料，并将在可重复使用运载器中广泛应用。

5. 3 载人航天和空间站的发展趋势

    1998年11月20日，一枚俄罗斯质子火箭从拜科努尔发射场发射升空，火箭上携带

了国际空间站的第一个组件— 功能货舱，人类迄今为止最大的航天计划由此揭幕。从这

时起，由美国、俄罗斯、加拿大等16国参与建造的国际空间站，从地面建造阶段进人了空

间组装阶段并将陆续开展空间研究工作。到21世纪初，引人注目的国际空间站可望建成，

这不仅是一次规模最大的航天国际合作，也将为人类综合利用和开发空间创造必要条件。

    我国作为世界航天大国之一，有必要进行载人航天的研究、探索与实践，也有能力成

为世界载人航天活动的一个重要组成部分，共同为人类的发展做出应有的贡献。

    未来载人航天仍有许许多多新问题需要进一步研究和解决，其中一些问题将成为21

世纪载人航天活动的主要内容。这些问题包括：载人航天的主要目的究竟应该是什么，如

何开发空间能源，怎样开发利用地外核动力材料，进行月球、火星探索准备等。

1. 5.4 空间探测的发展趋势

    未来空间探测活动将以更小、更快、更省的方式进行，月球探测将成为21世纪空间活

动的热点，火星探测也在加紧准备和进行之中。

    进人90年代，再次悄然兴起月球探测热潮。日、美已相继发射了月球探测器，其目的

是为21世纪建立月球基地、开发月球资源作准备。未来的月球探测将以国际合作方式进

行，并将把科学探索和经济利益相结合。

    20世纪的火星探测计划已经历了派探测器掠过火星、发射人造火星卫星、让探测器

在火星表面软着陆和用漫游车在火星表面移动考察四个阶段。1997年7月4日，美国的

“火星探路者”探测器在火星表面着陆。它首次使用所携带的六轮遥控火星车在火星上行

驶，实现了对火星较大范围的移动考察，取得了重大成果。例如，它发回了火星360度彩色

全景照片，找回了一些支持“火星生命说”的证据。这次探测费用只是当年“海盗探测器”计

划的1/5，从而表明，更快、更好、更省的新探测方针是可行的，为未来的行星探测开辟了

美好前景。21世纪将发射无人或载人探测器到火星上取样，然后返回地球进行分析。火星

探测将有助于开拓人类新的生存空间。



第二章 天文学基础知识

    航天活动是在“天”即宇宙空间中进行的，从事航天事业应首先对“天”有一个最基本

的了解，因此需要掌握有关天文学的基础知识。

2.1 宇宙

    广漠的空间内存在着的各种天体以及弥漫物质总称为宇宙。它是由行星及其他小天

体组成的恒星系统（例如太阳系）、星团、银河系、河外星系、星系团、超星系团直到总星系

等不同层次天体组成的系统。

    关于宇宙的根本观点，涉及到宇宙观，是哲学的事。辩证唯物主义的宇宙观认为，宇宙

是无限的，而且这种无限性体现在两个方面，空间上的无限性和时间上的无限性。宇宙在

空间上是无边无际的，它没有边界，没有形状，也没有中心；在任何一个方向上，宇宙都没

有终点；宇宙在时间上是无始无终的，它没有起源，没有年龄，也没有寿命，无论是过去或

者未来，都是无穷无尽的。而现代宇宙学所研究的宇宙，是指“我们的宇宙”或“观测到的宇

宙”，即现在能够观测的现象的总和，实质上就是总星系。这样的宇宙是有限的，它在时间

上有起源，在空间上有边界。

    关于宇宙起源的学说存在很多争论，其中最有影响的是大爆炸宇宙学及其大爆炸宇

宙模型。它是一种宇宙演化理论。它认为宇宙当初处于超高温、超高密的状态，以后发生

大爆炸，膨胀成为现今宇宙。

    这种理论认为，宇宙早期是一个具有上万亿度温度和比水的密度大百万亿倍以上密

度的原始大火球。以后，火球发生了迅猛的大爆炸，宇宙开始膨胀，辐射温度和物质密度迅

速下降。当温度降到100亿度时，原先宇宙中的中子、质子、电子、光子等基本粒子相互结

合形成各种元素。当温度降低到100万度，形成化学元素的过程结束，物质都以等离子体

的状态存在。当温度降到4000度时，等离子体复合为气体，由于宇宙不断膨胀，温度继续

降低，气体凝聚形成星系、星系团、恒星，逐渐演化为今天看到的宇宙。

    从事航天事业主要关心宇宙的存在现实，宇宙的现实数据是：宇宙是三维空间，空间

的平均质量密度很小，相当于每10立方米仅有几个氢原子。宇宙中的物质主要集中于一

些尺度特别大的具有复杂结构的天体— 星系。星系是由几十亿至几千亿颗恒星以及星

际气体、尘埃组成的尺度为几千光年到几十万光年的引力束缚系统。宇宙中有几十亿个星

系，它们之间的平均距离为1018一 1020km。描述这些极大的距离常以光年作单位，光年的

定义是光在一年内所通过的距离，1光年＝9.46 X 1012km o
    太阳所在的银河系是一个较大的星系，它约包含1000亿颗以上各种类型的恒星（含

太阳），银河系样子像铁饼，是一个很大的扁球状结构，并有螺旋状的臂。银河系的直径
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9000光年，厚度650。光年，总质量约为太阳的1.4X101‘倍。银河系以外的星系称河外星

系，一般称星系，离银河系最近的一个星系是麦哲伦云，它距离太阳约16万光年。太阳离

银河系的中心约为3万光年，并以约250km/s的速度绕此中心转动，转动一周约需2. 5

亿光年。在太阳的邻近区域，大约每立方光年中有一颗恒星，而星际气体和星际尘埃的质

量密度大约相当于每立方厘米2-3个氢原子。

2. 2 太阳系的天体及其运动

    从太阳近旁开始到约一光年距离内，由太阳引力起主要控制作用的区域叫太阳系。它

是由太阳、大行星、卫星、小行星、彗星、流星体和陨星，以及行星际物质等构成的天体系

统。

    太阳系的范围极其辽阔。太阳距离地球约1. 496 X 108km，距离太阳系最远的冥王星

平均为5. 9 X 109km。太阳系的中心天体是太阳，它集中了太阳系总质量的99.8%，控制

了太阳系里所有的天体，使这些天体都绕太阳公转。在可预见的将来，我们的太空旅行就

在宇宙的这个小小的部分内进行。

2. 2. 1 太阳

    太阳是离我们最近的一个恒星，是太阳系的中心天体，它的质量占太阳系总质量的

99-865%。太阳也是太阳系内唯一发光的天体，它带给地球光和热。

    太阳上许多变化过程同地球上的许多现象有着密切的联系。例如，来自太阳的粒子辐

射对于航天员的安全以及人造卫星的材料与仪器有极大的危害。研究太阳对于空间科学

的发展有重要意义。

    在太阳自身重力作用下，太阳物质向其核心集中，从而使得太阳核心温度高达10'K,

以至在太阳中心发生热核反应。太阳每秒辐射出的能量为3. 826 X 1026J，离太阳一个日地

距离处，太阳的功率密度还达1400W/m2。目前认为太阳从中心到边缘可分为核反应区、

辐射区、对流区和太阳大气。核反应区的体积相当小，只占太阳体积的1/64。该区的温度

为1. 5 X 10'K，压力约为2500亿大气压。在核反应区内进行着氢氦聚变反应，由于这种反

应，太阳的质量每秒钟减少5 X 108 kg，在核反应区外侧是辐射区，太阳核心产生的能量通
过这个区域由辐射传输出去。光子在由太阳核心向外辐射过程中，多次被物质吸收而后又

再发射。由核心向外，温度、压力和光子的能量形式是高能y射线，然后，光子的能量降低

而成为X射线，再向外传播时，光子能量进一步减小而变成远紫外线、紫外线，最后则变

成可见光和其它形式的辐射。

    在辐射区的外面是对流区（对流层），此时其能量主要靠对流向外传输。对流层中还有

湍流，它会产生各种波动，这些波动向上传播，把能量向上传输到色球和日冕大气中去，使

那里维持着很高的温度。因此，对流层中的湍流性对流被认为是色球和日冕的主要能源。

    太阳大气大致可以分为光球、色球、日冕等层次。最底层称为“光球”；中层是“色球”，

是光球的向外延伸，一直可延伸到几千千米高度；其最外层称为‘旧冕”，它是极端稀薄的

气体壳，可以伸展到几个太阳半径之远。上述分层仅有形式意义，实际上在各层之间没有

                                                                                                            23



明显的界限，而温度、密度则是连续变化的。图2-1给出了太阳的结构和能量外传的方

式。

                                                  日冕

沮度 〔K

＼密度

s̀＼太阳风

                            图2一1 太阳的结构和能量传递方式

    1．光球

    肉眼看到的太阳边缘就是光球的上限，几乎我们接收到的所有太阳光学辐射都是由

这里发出的。光球可以看作一个发光壳。太阳光球中的热能包括粒子的动能、原子的激发

能和电离能。光球中的热能主要靠辐射向外传输。

    光球层的辐射占全部太阳辐射能量的”.9%，通常看到的太阳的可见光，几乎全来

自光球，太阳光谱实际上就是光球的光谱。光球层厚度约500km,温度约6000K。光球中

存在着黑子、光斑等活动客体。

    2．色球层

    温度在光球层顶部达到极小值后，再往外就开始增加了，光球层上面的这个区域叫做

色球层。在日全食的前后几秒钟，可以看到日面边缘上会出现亮的粉红色的光环，这就是

色球层。色球与日冕的边界也不很明显。因此，色球层的厚度只能是一个大致的估计，有

人认为可能有20000km.

    色球层中的温度变化是这样的，光球层顶部温度下降到最小值（约4500K),在这点以

外，温度逐渐增加，最初比较缓慢，在2000km左右，温度增加得很快，达到1X104K，然后

在可能小于1000km的范围内温度上升到5 X 105K，这一温度陡升的区域被称为过渡区。

在过渡区之上，温度虽然继续上升，但梯度很小。在10000～  20000km,温度达到1. 5X

106K左右，这是日冕温度。
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    在色球的最低层大约1000km范围内，色球近似是均匀的，而在1000km以上，色球

成为非常不均匀的区域，在这区域中有许多小的指向日冕的针状结构，称为针状物。一般

而言，针状物有长圆锥的形状，直径为1000km，长为6000～  1000km，它们连续地上升和

消失，平均寿命约为5-10min.

    色球是一个充满磁场的等离子体层，磁场与等离子体的相互作用引起的不稳定性，形

成了如耀斑、日饵等各种爆发活动。

    3．日冕

    日冕是太阳大气最外面的一层，也是最厚的一层，它是一个极其稀薄、完全电离的等

离子体区域，主要由高度电离的原子和自由电子组成。日冕是太阳大气中与行星际空间关

系最为密切的一层，也可以这样认为，日冕的性质决定了行星际空间的性质。

    日冕可以人为地分为三部分：内冕（1.02～   1. 3Ro)、中冕（1.3̂ -2.3Ro)、外冕（2. 3Ro

以外）。外冕可延伸到好几个太阳半径（Ro）以外，可以认为没有边界。在若干个太阳半径

处的日冕就是行星际介质；在40多个太阳半径处，日冕逐渐沉没于黄道光中，广义的日冕

一直可延伸到包括地球在内。

    4．太阳风

    太阳风是从日冕不断地向行星际空间发射出的稳定粒子流。由于日冕的高温，作用于

日冕气体上的引力不能平衡压力差，因而使日冕不能处于流体静力平衡状态，而是稳定地

向外膨胀，于是日冕等离子体连续地向外流出，形成所谓太阳风。根据估计，太阳每年通过

太阳风损失的质量仅为太阳质量的3 X 1014分之一，太阳风所能带走的能量只占太阳总辐

射的10,分之一。显然，太阳风仅是太阳内部极小的扰动，对其演化的影响很小，但日冕物

质不断向外膨胀却大大改变着日冕的结构。

    太阳风等离子体由电子、质子和重离子（主要是a粒子）组成，除了。粒子与质子的比

值随风速变化外，离子成分与光球类似。近地卫星和空间探测器已对太阳风的性质做了一

系列的测量，结果表明近地太阳风的速度大约为320̂-710km/s；只有5％的测量值分别

比这些数值高些或低些，平均速度为468km/s一 般常称风速大于600km/s为高速太阳

风，而风速小于350 km/s为低速太阳风。

    利用“天空实验室”和其他卫星所得到的资料，对太阳风流与冕洞旧 冕中一些低温度

低密度区域）的相关性作了详细的分析。研究结果表明，它们的相关系数大于0.8，这再次

强烈地表明太阳风流主要来自冕洞。若在太阳赤道附近存在大冕洞，在地球轨道便可以探

测到太阳风高速流。太阳风的幅度直接与冕洞的大小有关，小冕洞可能不产生太阳风高速

流，另外某些太阳风是在赤道附近不出现冕洞时发生的。

    太阳风对地球磁场有很大的影响。

    5．太阳活动

    从太阳大气中可以观测到各种活动现象，如太阳黑子、日饵、耀斑等。

      ·太阳黑子

    黑子是日面上出现的小黑点。除了一些小黑子，一般黑子最黑的地方是它的中心区

域，常称作半影。黑子经常成群出现，有时黑子群由几十个大小不等的黑子组成，黑子的大

小为1000̂-200000km．黑子是光球层中温度低、辐射弱、气压低的区域，也是磁通量聚集
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的区域，其温度一般比周围光球低1000̂-1500K，而磁场强度可达到0. 2-0. 4T.

    日面上较大黑子的出现常常作为太阳激烈活动的标志。黑子数和黑子面积的统计表

明，它平均具有11年的周期变化（太阳活动周），黑子常出现在高于纬度45。以上的区域。

    ·太阳活动区

    太阳活动的更普遍的含义，是指发生在光球、色球和日冕的许多不同现象。这些活动

现象主要是黑子、日饵（暗条）、耀斑和日冕凝聚区等的结构变化，太阳光谱的远紫外辐射、

X射线和射电辐射的缓变的与爆发式的增强，太阳等离子的运动和抛射，以及快速电子和

质子的加速等。这些现象都是密切相关的，而且均集中在太阳大气的某些局部区域内，故

常称为太阳活动区。

      ·日饵

    日饵是红色的火焰状的物质，在日全食时出现在太阳圆面的边缘。它们主要存在于日

冕之中，实际上是不断地从色球抛射出来，然后向色球降落的比较稠密的物质，因而往往

同色球相连接。它们形态万千，大小不一，且有生有灭，有多有少。它们的多少的变化，大

体上同黑子的变化是同步的。

    根据大量的日A活动影片，按照它的外观、结构、物质运动的性质和黑子的关系，以及

发生的地点（色球层或日冕），可以把日洱大致分为三类：宁静日饵、活动日饵、爆发日饵。

活动日饵是最常出现的日饵，在日面及其边缘的任何部分都可以发现它们。活动日饵有多

种多样的变化形式，有时候似乎有气流从某一点沿着确定的曲线轨道流到另一点，有时候

日饵内有物质流向太阳表面一个或几个确定的点，有时候有物质从太阳表面某一点沿着

曲率很大的曲线轨道上升，到某一高度便停住，过一段时候又沿着原来的轨道返回。

    爆发日琪一般是从太阳表面升起，有些沿着径向上升，有些斜着上升，而又有些沿着

曲线的轨道上升。它一般是上升到1X105̂-5XIO5km的高度，最强烈的爆炸日饵可以上

升到lO6km以上的高度。随后整个日琪消失不见，在开始上升的地方什么痕迹也未留下。

    日琪出现多少同太阳活动的11年周期有关。黑子数极大时，日洱的总面积也极大，黑

子数极小时，日琪总面积也极小。

      ·太阳耀斑

    太阳耀斑是太阳大气（主要在色球和日冕）局部区域突然释放出巨大能量的效应。大

耀斑释放的能量约为10251，这些能量导致局部区域气体瞬时加热，以及电子、质子和重粒

子的加速。在耀斑区域色球温度可以加热到104K，日冕温度可以加热到107K,粒子能量

由20keV加速到1 000MeV.耀斑产生很宽频带的电磁辐射，由硬X射线（波长为I。一，

cm）一直到射电流（波长为106cm )，甚至有时辐射出I射线（波长大约为2X10-11cm),

    耀斑爆发常伴随有各种过程，如耀斑爆发时，局部区域的电子和质子可以加速到1010

cm/s，其中一部分几乎平行向下运动，与色球层中性氢原子碰撞，这些碰撞产生硬x射线

爆发，或者叫做非热X射线爆发，峰值波长小于1 X 10-10m，持续时间为几分钟，在地球轨

道测量到的大于10 keV的X射线通量峰值为10-9-v10-$J/m2 " s.

    在非热X射线爆发的同时，经常能够接收到微波（毫米波和厘米波）射电爆发，一般

情况下两种爆发在时间上是一致的，因此认为微波爆发也是由产生非热X射线爆发的那

些高能电子产生的，在耀斑爆发中心附近和以下的强磁场中这些高能电子的同步加速辐

    26



射产生了微波爆发，它只延续几分钟，经常发生在光学耀斑亮度达到其峰值的上升时间

内。在硬X射线爆发和微波爆发的期间内，通常有远紫外线爆发伴随。耀斑爆发期间，还

产生热X射线爆发，其峰值波长在1 X 10_10- 1 X 10-9m范围，热x射线爆发的上升时间

大致等于非热X射线爆发的持续时间，波长越长，热X射线爆发的持续时间越长，典型值

是由10min到lh．在耀斑爆发过程中，经常伴随发射能量范围很宽的高能粒子，例如发射

能量从106eV到1. 5 X l OseV的质子。发射高能质子和电子的耀斑称为质子耀斑。当这些

高能质子飞行到地球附近时，地球就被高能的质子包围，这通常称为地球的质子事件。能

量在500MeV的质子可以穿过地球大气打到地球表面，在耀斑开始15 min后产生地面效

应，能够发射500 MeV以上的质子的质子耀斑是很稀少的，在1942-1972年期间，只记

录到20次这样的地面效应。多数质子耀斑发射的质子的能量范围是 10 MeV到

100Me V．当其中一部分粒子人射到地球磁层时，它们沿着磁力线运动到极区，在那里被

吸收并产生地球极区电离层的D层，在1955-1969年期间，这样的质子耀斑有380个。

    耀斑还经常伴随着物质发射，其主要类型为日浪和喷焰。日浪是太阳表面局部物质上

升又返回的现象；喷焰是主要上升的物质不返回到它起源的区域的现象。除了发射物质

外，某些耀斑还伴随着波动的产生。

    ·太阳的射电

    太阳不但是一个光源，而且也是一个强大的无线电辐射源。目前，经过各种射电观测

方法（包括利用空间飞行器进行太阳射电观测），已经得到1毫米到十几千米范围内的射

电。太阳的射电可以分为三种分量：由宁静太阳发出的基本辐射分量，它的强度在几年内

大致不变；缓变辐射分量，这是叠加在基本辐射分量上的缓变太阳射电，强度变化周期约

为27天；射电爆发，它是太阳活动剧烈，特别是出现大耀斑时，射电强度的突然增大和急

剧变化。太阳射电爆发值得引起注意，它是太阳上发生的一种急剧突变的无线电辐射过

程，也是一种复杂的太阳活动现象，这种现象常同太阳耀斑、X射线爆发等现象共同发生。

大爆发的强度可在短时间内突增到宁静太阳射电强度的几百万倍，爆发持续时间从短于

1秒到几小时，甚至几十小时以上。

    太阳射电爆发与大射电爆发一起喷出的质子流，对于载人飞船上的人员与仪器有极

大的危害性，因此已引起人们的广泛研究。

      ·日地关系

    太阳发出的电磁辐射、高能粒子流和等离子体流的变化使得地球磁层、电离层以及中

性大气的状态发生不同状态的变化，从而对人类的环境有重要的影响。

    太阳耀斑爆发期间，由太阳发出的增强的电磁辐射、高能粒子流和等离子体云会引起

广泛的地球物理效应。

    首先，太阳耀斑爆发经常向行星际空间喷射等离子体云，其径向速度为500

1000km/s，经过1.5-3天到达地球轨道附近，与地球磁层作用引起磁暴。统计研究表明，

只有很少的太阳耀斑爆发之后才有磁暴发生。

    在磁暴期间，热层特性受到一系列的扰动。热层中的主要能量来自太阳发出的远紫外

线辐射，由于远紫外线辐射有明显的27天周期变化和太阳周年变化，因而热层大气的温

度、密度和成分也有27天的变化和太阳周年变化。磁暴期间，热层的密度、温度、成分和风
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场都受到显著的扰动。磁暴期间热层的密度差不多在全球尺度上均匀地增加，但极区增加

较少。值得注意的是，大气密度的变化会引起人造地球卫星轨道衰变率的变化，它直接影

响到卫星的寿命。

    太阳活动也是气象变化的重要因素，有人指出，强的太阳耀斑可引起中高纬度大气环

流的变化。有的统计结果还表明，耀斑后第三天和第四天内的雷暴活动增加，在耀斑出现

前后10天内最频繁。
    此外，太阳耀斑引起的地球物理事件还包括电离层突然骚扰、太阳宇宙线事件和极磁

吸收事件。其中电离层骚扰的主要现象之一是短波衰减，它有显著的年周期变化。

2.2.2 行星

    太阳系有九大行星。从离太阳最近的算起，它们依次是水星、金星、地球、火星、木星、

土星、天王星、海王星和冥王星。除了水星和金星，每个行星都有一个或几个卫星。除此之

外，太阳系里还有许多质量较小的行星。所有行星都有环绕太阳运行的公转运动和绕其本

体内某一直线为轴的自转运动。

    1．水星

    水星是太阳系中与太阳距离最近的行星，和太阳的平均距离为5.8XIO'km (0.3871

天文单位），直径为4880km，质量是太阳质量1/6023600，大约只是地球质量的。.055倍。

水星的平均密度为5. 46g/cm'，和地球差不多，表面重力加速度为3. 73m/s2，约为地球的
0.4倍，表面上物体的逃逸速度只有4. 3km/s．水星表面没有水，大气极其稀薄。大气中含
有氦、氢、氧、碳、氨、氖、氨等元素。

    由于没有大气和水的调节，水星表面昼夜温度变化十分剧烈，赤道区中午温度可达

330--- 3800C，半夜却突然降至一700C．表面和月球一样，凹凸起伏，环形山星罗棋布，还有
山脉、陡壁悬崖、盆地和平原。

    人类对水星的较深人了解是通过由美国发射的行星际探测器“水手”10号三次（1974

年3月29日，9月21日和1975年3月16日）从水星侧面通过时获得的。

    2．金星

    金星是太阳系中最亮的一颗行星，在天空中，金星的亮度仅次于太阳和月亮，比第二

亮的行星木星亮6倍，比最亮的恒星亮15倍。它与太阳的平均距离为1. 08 X 108km

(0.723天文单位），同其它行星相比，金星离地球比较近，最近时可达4.1X107km．它的直

径为12100km，质量大约是地球质量的0.82倍，平均密度为5. 26g/cm. 3，表面重力加速

度为8. 6m/s2，金星表面物体的逃逸速度为10. 3km/s.

    金星表面保存着又厚又密的大气层，大气中含有二氧化碳、氮、氧、一氧化碳和水气

等。在离地面30.40km处，有一层厚达25km的浓云，由浓硫酸雾组成，表面大气压约为
地球的100倍，大气中二氧化碳含量可达97％以上，因此产生强烈的温室效应。表面温度

达4800C左右，且没有地区、季节和昼夜变化。低层大气较宁静，大气层顶有与自转方向相
同的、速度高达320km/h的大环流。大气中还有频繁的放电现象，探测器曾记录到一次

15min的大闪电。
    金星表面地势平坦，有山脉，也有平原。
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    1961年以来，前苏联和美国发射了行星探测器，对金星进行了考察。1967年10月18

日，前苏联发射的“金星，"4号，首先撞在金星表面上。1975年10月22日和25日，前苏联

发射的“金星，"9号和10号，分别到达金星，拍摄了金星全景遥测照片。以后美国和前苏联

又多次发射探测器，有多个着陆器降落到金星表面进行考察。

    3．地球

    地球是太阳系中唯一有人类居住的行星。与太阳的平均距离为1. 496X 108 km（人们

把这一日地平均距离定为1一个天文单位），按离太阳由近及远的次序为第三颗行星。地球

的直径为12742km，质量为6X1024kg，平均密度为5. 52g/cm'，在九大行星中为最大。其

表面重力加速度为9.8 0m/s2，表面物体的逃逸速度为11. 2km/s.

    地球周围有大气，总质量约6 X 1018kg，是地球总质量的百万分之一。大气层中氮含量
为78%，氧为21%，氢为。．93纬，二氧化碳为0.03%，氖为0. 0018 ，此外，还有水气、尘

埃等。低层大气分子，主要散射太阳光中波长较短的蓝色光，因此，天空成为蓝色。地球表

面70％以上为海洋覆盖，它与湖泊、江河等水体组成地球的水圈。陆地则有高山和平原。

有关地球的更为详细的知识则将在第三章中介绍，此处从略。

    4．火星

    火星是太阳系中一颗引人注目的火红色行星。它处在地球轨道之外，与太阳的平均距

离约为2. 28X 108km(1. 524天文单位），直径为6 776km，质量只为地球的0.11倍，平均

密度为3.94 g/cm3，表面重力加速度为3. 8m/s2，表面物体的逃逸速度为5km/s.

    火星上大气非常稀薄。主要成分为二氧化碳，占总量的96％，还有少量的氮（(3％).氢

(1%-2%)、一氧化碳、氧以及少量的水气。表面气压相当于地球上空30～  40km高度处

的大气压。温差很大，赤道地区中午最高气温在20℃左右。两极地区在漫长的极夜，最低

气温也可降到一139'C．和地球类似，大气中也有云。

    用望远镜观察发现：

    ·火星的两极地区，有含有水冰和干冰的白色极冠。

    ·由火星的大陆沙漠地区而形成的明亮桔红色区域，占火星总面积的六分之五。它由

红色硅酸盐、铁和金属氧化物覆盖。

    ·火星还有由火山溶岩平原形成的黑暗区域。

    1964年～1977年，美国发射了“水手”号和“海盗”号探测器。1964年11月发射的“水

手，"4号，发现了环形山；1971年11月发射的“水手”9号，发现了火山、峡谷和干河床；

1979年7月和9月，发射的“海盗，Y7 1号和2号，在火星上软着陆，发现上面大概没有生命
存在。1962̂-1973年间，前苏联也多次发射了“火星”号系列探测器，获得了不少资料。

    5．木星

    木星是太阳系内质量和体积最大的行星，与太阳的平均距离为7. 7 X 108km，它的直

径为142800km，为地球的11.2倍，质量相当于地球质量的318倍，是太阳系所有其它行

星总质量的2. 5倍，体积为地球体积的1316倍，但平均密度1.33 g/cm3，只有地球平均密
度的0.24倍。其表面的重力加速度为26m/s2，约为地球的2. 6倍。所以，在木星表面上，

物体的逃逸速度高达63. 4km/s.

    木星有浓密的大气，厚度达13000km，质量却只占木星总质量的1%．大气的主要成
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分为氢(82％）和氦(17％).氨、甲烷、水和其他物质。在望远镜里看木星，主要可以看到表

面有许多明暗交错的与赤道平行的彩色云带。

    木星是一个液态的星球，在大气层之下便是氢层，外层厚度为25000km左右，由液态

分子氢构成，内层厚度为33000km，主要为液态金属氢。氢层之下可能是岩核球体，其半

径约12000km，主要由铁和硅组成。近年来发现，木星有一大小为数十到数百米之间的黑
石块组成的光环，厚30km，宽数千千米，离木星12800km．

    1972年3月和1973年4月，美国发射的“先驱者”10号和11号，对木星进行了探测，

加深了人们对木星的了解。1979年3月和7月，分别飞抵木星的“旅行者”I号和2号，又

获得了重大的发现。

    木星是太阳系中自转速度最快的一颗行星，且它各处自转速度不一样，在赤道部分自

转周期为590. 5min，两极地区稍慢，这也说明木星没有固体的外壳。

    木星是夜空中最亮的几颗星之一，仅次于金星，比最亮的恒星天狼星还要亮，也比火

星亮（除火星大冲日外），它最亮时达一2.4等，因而，它经常受到人们的注意。

    6．土星

    土星和太阳的平均距离为1. 427 X 109km(9. 539天文单位），直径为120000km，质量

是地球质量的95倍，体积是地球的745倍，在太阳系中，土星的大小和质量仅次于木星，

占第二位。平均密度为0. 70g/cm3，比水还轻得多。表面重力加速度虽然与地球差不多，为

11. 5M/S,，但表面物体的逃逸速度却为37km/s，约为地球的3.30倍。

    大气以氢、氦为主，并含有甲烷和其他气体，大气中瓢浮着由氨晶体组成的云。从望远

镜里看，这些云也有与木星一样的彩色的亮带和暗纹，但比木星的规则，色彩不如木星那

样鲜艳。

    现在大家都认为，土星没有固体外壳，其内部是直径为20000km的岩石核心，外面包

围着5000km厚的冰层，再外面是8000km厚的金属氢层，最外面是大气。土星也有磁场

和辐射带，虽然不如木星，但磁场强度却比地球磁场强千倍，而辐射带却不如地球。

    土星有一个漂亮的光环，使其成为太阳系中最美丽的一个行星，整个光环有16圈，三

圈最亮，外环宽19000km，中环宽28000km，最里面的叫内环。其它的环都较暗，很难看

到，而且大多分布在外环外面。这些环都是由冰粒、石块和尘埃组成的。实际上，这些固体

颗粒都是土星的“小卫星”，它们很宽，但却很薄。

    美国发射的“先驱者”11号于1979年9月访问了土星，使人们对土星的了解增加了

很多。

    7．天王星

    天王星是太阳系里唯一躺着绕太阳旋转的行星，距离太阳的平均距离为2. 87 X

109km(19. 14天文单位），直径为49540km，质量相当于地球质量的14-63倍，体积为地球

的57倍。它的平均密度很小，只有1. 24g/cm3，表面重力加速度为9. 8m/s2，和地球差不
多。但表面物体的逃逸速度却达到21. 4km/s.

    天王星表面有厚厚的大气层，大气中氢的含量最多，还有甲烷，但量很少。大气中存在

着云层，可能是稀薄的甲烷云和面积较广的氨云。

    天王星的核心是由岩石物质组成的，其中含有金属铁或铁的化合物。核心以外是由水
    30



冰和氨冰组成的冰鳗，冰慢以外是分子氢层，再向外就是厚厚的大气层。大气质量大约只

有行星总质量的2000.

    8．海王星

    海王星距离太阳十分遥远，平均距离约为4. 5 X 109km (30. 198天文单位），直径5X

10'km，质量相当于地球的17. 2倍，体积相当于地球的60倍。它的平均密度只有

1. 66g/cm'，表面重力加速度为11. 2m/s2，比地球略大。其表面物体的逃逸速度为
23. 6km/s.

    海王星有稠密的大气层，大气的主要成分是氢，此外还有甲烷和氨。海王星离太阳很

遥远，它每单位面积上接收到的太阳光，只有地球上的九百分之一。其表面温度很低，只有

-230̀C，内部结构与天王星类似。
    9。冥王星

    冥王星是太阳系里最小的一颗行星。距离太阳约6. 0 X 109km(39. 75天文单位），是

距离太阳最远的一颗行星，表面重力加速度为0. 5m/s2，表面物体的逃逸速度为1. 2km/s.

    冥王星是天文学家汤博在1930年所拍摄的三张星体照片上，从两万多颗星星中发现

的。冥王星直径为3000̂-3500km，是太阳系里最小的一颗行星。在太阳系中，它的质量最

小，为地球的0.0024倍。冥王星的大气含有氢、甲烷等，其大气极稀薄。
    为了便于比照，将各行星的轨道要素及物理要素列于表2-1、表2-2中。

                      表 2一I 大行星平均软道要麦(1960年 1月 1.5日历元）

轨道半长径 公转周转

行星

水星

金星

地球

火星

木星

土星

  天文

单位

0.3387

0. 723

1.000

1.524

5.203

9. 539

19.18

30.06

39.44

106

km

  恒星

  周期

  88.0日

224.7日

365.26日

687.0日

11-86年

29-46年

84-01年

164.8年

247. 7年

会合

周期

16日

584日

轨道

偏心率

升交点

黄经

  （。）

历元

平黄经
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表2一2太阳、月亮和行星的物理要素

│天体  │赤道直径 1 │一扁率│    质量      │  密度  │  引力  │逃逸速度│  黄赤  │

│      │  （km ）  │      │（地球质量 ＝1)│ (g/cm' )│ 地球 二1 │ （km/s) │交 角（o)│

│太阳  │1,392,000 │0     │332,946       │1.41    │27.8    │616     │        │

│月亮  │3,476     │0     │0.0123        │3. 36   │0.16    │2.3     │6. 7    │

│水星  │4,878     │0     │0.0553        │5.44    │0.38    │4.3     │(7      │

│金星  │12,104    │0     │0.8150        │5.24    │0. 90   │10.3    │^179    │

│地球  │12,756    │1/298 │ 1.000         │5. 52   │1.00    │11.2    │23.4    │

│火星  │6,794     │1/192 │ 0.1074        │3.93    │0.38    │5.0     │24.0    │

│木星  │142,796   │1/16  │ 317. 9        │1.33    │2.87    │63.4    │3.1     │

│土星  │120,000   │1/10  │ 95.17         │0.70    │1.32    │39.4    │26.7    │

│天王星│ 50,800    │1/16  │ 14.56         │1.28    │0.93    │21.5    │97. 7   │

│海王星│ 48,600    │1/50  │ 17.24         │1.75    │1.23    │24.2    │28.8    │

│冥王星│ 3,000?    │？    │0.0024        │0. 7?   │0. 03?  │ 1. 2?   │？      │

2. 2. 3 卫星

    卫星是围绕行星运行的天体，表面反射太阳光，除了月球外，其他卫星的反射光都非

常微弱，用肉眼通常不能直接看到。与行星类似，有的卫星表面也有大气。

    1．月球

    月球是地球的天然卫星，这是人类用肉眼能直接看到的唯一的一颗卫星，也是人类最

早发现的一颗卫星，距离地球的平均距离为384400km，直径为3476km，约为地球直径的

0.27倍，质量约为地球质量的0. 01L3倍。它的平均密度3. 34g/cm3，只相当于地球密度的

0.60倍。表面上重力加速度为2. 4km/s2，为地球的0.21倍。

    20世纪50年代开始，人们对月球进行了卓有成效的探测与研究。1959年9月，前苏

联发射的卫星“月球2号”，击中月球，成为碰到月球表面的第一个人造天体。1966年1

月，前苏联发射了卫星“月球9号”，成功地实现了软着陆。1969年7月，美国航天员阿姆

斯特朗和奥尔德林，乘坐“阿波罗11号”首次登上了月球，在月面上活动了两个多小时。至

今，共有6艘载人宇宙飞船登上了月球，12名航天员在月面上留下了自己的脚印。

    2．火星的卫星

    火星有两颗卫星，火卫一和火卫二。

    火卫一是离火星较近的卫星，距火星中心大约为9450km，形状很不规则，宛如畸形

的马铃薯，可勉强当作三轴椭球体，三条主直径分别为27km,21km和19km，质量约为1

X 10'9kg，平均密度为2. lg/cm3，逃逸速度。．12km/s.

    火卫二是离火星较远的卫星，距火星中心大约为23500km，形状很不规律，可勉强当

作三轴椭球体，三条主直径约为15km,12km和l lkm．其质量、密度和逃逸速度都要比火

卫一小。

    3．木星的卫星

    木星有16颗以上的卫星，这里介绍木卫一到木卫五。

    木卫一是迄今在太阳系内所观测到的、火山活动最为剧烈的天体，距木星平均距离约

    32



为4.2XlO4km，是距离木星第二近的卫星。它的直径为3600km，质量为8. 9 X 1021kg．从
大小、质量和距木星的距离来看，木卫一与地球的卫星月球十分相近。

    木卫二是距离木星第三近的卫星。距离木星平均为6. 7 X lO5km．直径约3000km，质

量只有木卫一的0. 5 5倍，平均密度与木卫一差不多。

    “旅行者1号”发现木卫二具有岩石结构，它的表面除了覆盖着砂砾和土壤外，其余大

部分都是由水冰覆盖着，部分地区还有盐和硫磺覆盖。

    木卫三是太阳系最大的卫星。距木星的平均距离为1. 07 X l O6km，直径约5150km，质

量为木卫一的1. 6.7倍。其表面岩石和硅矿物不超过15%，其余都为冰冻的水、氨和甲烷

组成。

    木卫四是距离木星第五近的卫星，距木星的平均距离为1. 88 X 106km，直径约为

3000km，质量比木卫一略大，属规则卫星。

    木卫五是离木星最近的卫星，它距木星的平均距离只有1. 8 X 10-'km，直径大约只有

120km，质量只及木卫一的0.002倍。

    4．土星的卫星

    直到1981年底为止，已确定的土星卫星共有23颗。土卫十离土星距离只有1. 595 X

lO5km，是最接近土星的卫星。土卫九离土星最远，距离为1. 295X 107 km．除土卫六外，其

它的卫星都比较小。

    土卫六是太阳系里第二大卫星，与土星的平均距离为1. 22 X 106，直径约为4828km.

质量比木卫三略小，平均密度为19. 5g/cm'，表面有桔红色的云雾，大气层的厚度约为地
球大气层厚的10倍。大气中主要成分为氮，约占98%，是在太阳系中迄今发现的大气中

含氮量最多的天体（地球大气中含氮量为78％)。此外还有甲烷，占1％不到，还有少量的

己烷、乙烯、乙炔和氢等。值得注意的是，在其云层顶端发现有氢氰酸分子，这是生命前分

子。如果再考虑到土卫六表面有岩石，可能有温室效应。这些现象已引起人们极大的注意。

    5．天王星的卫星

    天王星的卫星共有5颗，离天王星最近的为天卫五，平均距离为1.3XlO5km，最远的

是天卫四，为5. 86 X 105km．天卫一、天卫二、天卫三分别为1. 92 X 105km, 2. 67 X 105km,

4. 38 X 105km．其中天卫五的最小，天卫三最大。

    6．海王星的卫星

    海王星的卫星共有两颗，海卫一离海王星的平均距离为3. 54 X lO5km，直径约为

3800km，比月球稍大，是太阳系里一颗较大的卫星，质量约3. 48 X 1022kg，比木卫三大1

倍多（木卫三约1. 49 X 1022kg )，是太阳系里质量最大的一颗卫星。其表面可能有大气。它
是在1846年海王星发现后不久被发现的。

    海卫二离海王星的平均距离约为5. 51 X 106cm，直径为240km．它是在1949年由柯

伊伯用照相方法发现的。

    7．冥王星的卫星

    冥王星的卫星离冥王星的平均距离为1900km．这个卫星有下列特点：

    ·卫星的直径为其主星直径的0.5倍，这在太阳系里是独一无二的。

    ·卫星的自转周期与冥王星相同，这就形成了太阳系中唯一具有同步轨道的卫星一
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行星系统。

2.2.4  '1‘行星

    小行星是沿着椭圆轨道绕太阳运行的、大都分布在火星和木星轨道之间的小天体。

    迄今为止，发现并已正式编号的小行星已达500。多颗。现在估计，在火星和木星之间

的小行星可能有4万多颗，它们在火星和木星之间形成了一个小行星带。

    小行星很小，体积最大的小行星是1号谷神星，质量最大的小行星也是谷神星（它直

径1000km，质量约1.2X1021，只有地球质量的0.0002倍），直径大于200km的小行星约

有30颗，有几百颗直径大于25km，大多数小行星的形状是不规则的。

2. 2. 5 流星体和彗星

    太阳系中还有大量质量很小的天体，即流星体（它包括从大于分子的微尘到小于小行

星的各种小物体，大小从百分之几微米到几米，质量从10-leg到10馆，甚至更大）和彗星。
当流星体以高速闯人大气，与大气摩擦燃烧而产生的光迹便是流星。陨落到地球表面的流

星体残骸便为陨石。

2.3 天球的运动和天球坐标系

    运动是一个相对的概念，描述一个物体的运动，就应当规定一个参照物，并引人相应

的参考系。描述天体的运动，通常是在天球及相应的天球坐标系上进行的。

2.3.1 天球及其运动

    一、天球

    大家都有这样的感觉，天空好像是一个巨大的半球覆盖

着大地，太阳、月亮、恒星等各种天体似乎都离我们一样远，它

们分布在这个半球的内表面上，而且，不管走到哪里，总感到

自己正好位于球心，为表达这一直观感觉引出了天球这个概

念。天球是假想的、以观测者为球心、任意距离为半径的圆球

面。

    如图2-2所示，天球具有下述特点：
    (1)天球是根据人们的直观感觉所作的科学抽象，它只是

图2一2 天球示意图

一种辅助工具；

    (2)天体在天球上的位置是指向天体的视线投影在天球上的一点，它仅仅反映天体的

方向；

    (3)对于天球上各点之间的距离，只讨论它们之间的角距而不考虑它们的线长，因此

天球半径的长度可以任意选取；

    (4)因为天体离我们极其遥远，所以在地面上邻近两点看同一天体的视线方向可认为
是平行的，也就是说两个平行的方向指向天球上的同一点；
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    (5)一般以观测者所在的位置作为天球球心，例如以地面台、站中心作为天球球心的

可称为站心天球。有时需要将天球球心取在地心或太阳中心，这样的天球分别叫地心天球

和日心天球。

    二、天球的旋转

    观察星空、辨认星座，就会发现所有的星星都像太阳与月亮一样，有着东升西落的运

动。由于这种运动每天有规律地重复出现，故叫做天体的“周日视运动”。在周日视运动的

过程中，星星之间的相对位置和星座的形状看不出有什么变化，所以古代人们认为整个星

空是绕着一条轴线旋转。通过长期的观测研究，人们终于发现，天体周日视运动是地球自

转的反映。地球每天绕自转轴自西向东旋转一周。

    天体除周日视运动外，还存在另外一种视运动现象。以太阳为例，它除了作周日视运

动外，还作周年视运动，即相对于恒星，太阳不停地由西向东移动，每年在天球上沿一个大

圆走一整圈，通过长期的观测研究，人们认识到这是地球绕太阳公转的反映。

    图2一3中，圆abcd。代表地球绕太阳公转

的轨道，圆ABCDE代表太阳周年视运动的轨

道。地球在a点时，太阳在天球上的A点；当地

球运动到b点时，太阳在天球上也由A点移到B

点。地球在自己的轨道上由a点经b,c,d,e转一

周再回到a点时，太阳在天球上也相应地由A

点经B,C,D,E转一周又回到A点，这很好地说

明了太阳在天球上相对于恒星的移动只是地球

                                C

广沐·厂一丫
a又岁 戈 地”夕”

  “一‘ D \～一了
                                                                七

图2一3 地球公转与太阳的周年视运动

绕太阳公转的反映，而且太阳在天球上移动的方向和地球公转的方向是一致的，即由西向

东转。

    三、天球的基本点、线、面

    图2一4是以地心O为球心的天球。天球

中最基本的点、线、面有：

    1．天极

    通过天球中心0而与地球自转轴重合的

直线POP,称为天轴。天轴和天球相交于两

点P和P'，分别称为北天极和南天极，与地

球的北极、南极对应（图2一4)。天轴是一条

假想的直线，天球绕这条直线作周日旋转，这

就是我们看到的天体东升西落的周日视运

动。在天球的周日旋转中，天极PIP,是不动

点。

    2．天赤道和周日平行圈

    通过天球中心0作一平面和天轴垂直，
图2一4 天球的基本点、线、面

这一平面叫天球赤道面，它显然同地球赤道面平行。天球赤道面和天球相交所截出的大圆

QC叫天赤道。因天球作周日旋转，所以天球上每一点都画出一个和天赤道平行的小圆，
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叫做周日平行圈。图2一4中，RaR，即天体。随天球周日旋转而画出的周日平行圈。

    3．天顶和真地平

    观测者所在地点的铅垂线方向延长后和天球相交于

Z,Z'两点，正好在观测者头项上的Z点称为天顶，和它相

对的一点Z'叫做天底（图2一5)。通过天球中心O作一平

面和ZZ'垂直，这一平面叫做天球地平面，它在天球上截出

的大圆ESWN叫做真地平。

    4．天子午圈，四方．点和卯酉圈

    通过北天极P和天顶Z所作的大圆PZSN叫做天子午

圈，它和真地平相交于S和N两点。靠近北天极P的点N叫

做北点，和它相对的点S叫做南点。若面向北，则观测者右
图2一5 天顶和真地平

方距南北各900的点E叫做东点，和东点正相对的W叫做西点；东点和西点正好是天赤道

和真地平的交点。E,S,W,N合称四方点。通过天顶和E,W的大圆ZEZ'W 叫做卯酉圈。

    必须注意：由于地面上不同观测地点的铅垂线方向彼此不同，因此，各个观测地点都

有自己的天顶、真地平、子午圈、卯酉圈和四方点。也就是说，这些点和圈有“地方性”，本节

提及的其它一些点和圈则没有。

    5．黄道和黄极

    通过天球中心0作一平面和地球公转轨道面平行，这一平面叫做黄道面。它同赤道面
的交角叫做黄赤交角，记为。，约等于23027'。黄道面在天球上截出的大圆叫做黄道（图3

一4)。黄道有两个极，靠近北天极的那个极K叫做北黄极，靠近南天极的K'叫做南黄极。
    6．二分点和二至．l

    黄道和天赤道相交于两点，由于地球绕太阳公转，在地球上我们看到太阳一年内沿黄

道按逆时针方向（从北黄极看去）运行一周，这就是太阳的周年视运动。太阳从赤道以南

穿到赤道以北时所经过的黄赤交点叫做春分点．；而从赤道以北到赤道以南所经过的一个

交点叫做秋分点。黄道上和春分点相距90。并在赤道以北的那一点叫做夏至点，在黄道上

和夏至点正相对的一点叫冬至点。春分点、秋分点合称二分点，夏至点、冬至点合称二至

点。

2. 3.2 天球坐标系

    为了确定天球上任一点的位置，必须引人天球坐标系，天文学中常用的天球坐标系有

地平坐标系、时角坐标系、赤道坐标系、黄道坐标系‘

    一、地平坐标系

    以真地平为基本圈，天子午圈为主圈，南点S为主点（也可取北点N为主点）的天球

坐标系，叫做地平坐标系。天顶Z是基本圈的极，所有经过Z的大圆都垂直于真地平，这些

大圆叫做地平经圈。显然，通过每一天体都可以作出一个地平经圈。例如，通过任一天体。

可作出地平经圈ZaMZ'（见图2一6)0大圆弧M。就是天体。的第二坐标，叫做地平纬度
（或高度），记为h．自真地平起向上（向天顶z）为正，向下（向天底Z'）为负，因此高度h取

00至士90。间的所有值。有时也采用大圆弧Z。来代替高度h，叫做天顶距，以二表示。自天
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顶Z起由00至士1800，显然，z=900-h.

    天体a一的第一坐标是大圆弧SM，叫做地平经度

（或方位角），记为A。自南点S起，分别向西和向东计

算，由00到士1800，并规定向西量度为正，向东为负。
例如，西点的方位角为十900，而东点的方位角为一

900.

    由于天体有周日视运动，所以天体的地平坐标随

着时间在不断地变化着。此外，天体的地平坐标还和观

测者在地面上的位置有一定关系。即地平坐标随观测

地点而异。另外方位角A以南点（或北点）作为起算

点，由于四点的“地方性”，所以方位角也随观测点的位

置而异。

    二、时角坐标系

      时角坐标系又叫第一赤道坐标系。它以天赤道为基

本圈（图2一7)，天子午圈为主圈，天赤道和天子午圈的

交点之一Q‘（靠近南点S的那个交点）为主点。

    通过北天极尸和任一天体a的半大圆PaTP'叫做天

体。的时圈（或赤经圈），它垂直于天赤道，并与天赤道相

交于T，大圆弧Ta就是天体a的第二坐标，叫做赤纬，记

为8.8自天赤道起算，向北天极由护到＋900，向南天极

由00到一900．对于很靠近北天极的星，也常用Pa表示

天体a的第二坐标，尸。叫做天体a的极距，以p表示，由

北天极P起算，显然有p＝90“一80

图2一6 地平坐标系

图2一7 时角坐标系

    天体。的第一坐标是大圆弧Q'T，叫做时角，记为t．从天子午圈上的Q'点起，按顺时

针方向（即天体周日视运动的方向）由00量到3600，有时也从Q'点起分别向两边计量，由
00到士1800，并规定向西计量为正，向东为负。时角t的计量单位除用角度外，有时也采用

角时表示，它的构成原则如下：将圆周分成24等分，每一等分称为1弧时，该弧所对之圆

心角叫做角时；每一角时可等分为60角时分；每1角时分又可等分为60角时秒。国际上采

用符号him,、表示这个计量单位。

    当天体作周日视运动时，天体a的第二坐标8不随周日视运动而变化，但天体的时角，

却从00均匀地增加到3600，此外，对于地理经度不同的观测地点，由于子午圈不相同，所

以‘0‘不同。故在同一瞬间，在地理经度不同的观测地点观测同一天体的时角t是不同的，

即同一天体的时角t随观测地点而异。

    三、赤道坐标系

    基本圈是天赤道，过春分点的赤经圈为主圈、春分点为主点的球面坐标系，叫做赤道

坐标系，或第二赤道坐标系，如图2一8所示。任一天体，在该坐标系的第二坐标仍然是赤

纬8，其定义和时角坐标系的完全相同。天体的第一坐标为天赤道上的大圆弧）T(T点是

通过a的赤经圈和天赤道的交点），叫做赤经，记为a，赤经自春分点起，按反时针方向计
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量，由00到3600，或者由oh到24h．赤经的量度方向正好与时

角的量度方向相反，即沿着和周日视运动相反的方向量度。

    设t，为春分点的时角，根据图2一8，不难看出ty=a十t

    由于春分点和天体一起作周日视运动，所以在赤道坐标

系里，赤经a和赤纬s都不随周日视运动而变化，而且它们与

观测地点无关。

    四、黄道坐标系

      以黄道为基本圈，过春分点的黄经圈为主圈、春分点为

主点的球面坐标系，叫黄道坐标系，如图2一9所示．通过天

体。和北黄极K的半大圆KaLK'，叫做黄经圈，它和黄道相交

于点L.

    天体。的第一黄道坐标是大圆弧YL，叫做黄经，以A

表示。由春分点起算，量度方向和赤经相同，即按反时针

方向量度，由00到3600.

    天体。的第二黄道坐标是大圆弧La，叫做黄纬，以p

表示。黄纬的量度方向和赤纬相类似，自黄道起算，向北

黄极由00到900，向南黄极由。到一900.

    天体的黄道坐标A,R和赤道坐标a,8一样，不随周日
视运动变化，与观测地点无关。

    五、空间坐标系

    前述几种天球坐标系，实际上只给出天体在天球上

图2一8 赤道坐标系

图2一9 黄道坐标系

的二维投影位置，也就是说它不考虑天体与我们之间距离的远近，这对恒星位置的确定是

合适的。然而当研究离地不太远的天体（如行星）及近地飞行的人造天体的运动时，光知

道二维投影位置就不够了，这时就必须引人表示距离的第三个参数（通常是地心矢径r),

因而需要建立空间三维坐标系，包括三维直角坐标系和三维球坐标系，后者又称三维极坐

标系。通常情况下，为了便于与相应的天球坐标系进行坐标转换，空间坐标系的原点。总

是与天球中心相重合，这与二维天球坐标系中的主点是不相同的。直角坐标系的oz轴常

取天球坐标系的极点所在方向，而ox轴取主点所在的方向, oY轴则与X,Z轴相垂直，可

将X轴绕Z轴旋转90“而获得，旋转方向应与天球坐标系惯用的左旋或右旋方向相一致。

这样，XY平面与天球坐标系之基圈相重合，xz平面与主圈相重合。与前面四种天球坐标

系对应的天球直角坐标系如图2一10所示。四种坐标系的总结见表2一3.

2. 3. 3 春分点的移动

    前面讨论的坐标系，实际上已假定：作为不转动的参考系的基准点— 春分点Y，它

在天球上的恒星间是固定不动的，然而事实并非如此。

    1．地球质量分布不对称，导致太阳和月亮的引力引起地球自转轴的进动（进动：指在

外力矩作用下，转动物体的自转轴绕另一轴作旋转的运动）和章动（章动：指自转天体的

自转轴在空间的周期性微小变化。月球轨道面位置变化是引起地球章动的主要原因）。换
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言之，即赤道平面的方位在变动，天极的指向在变动。目前，天极位于小熊座a(北极星）附

近，12000年后，天极将移到天琴座a(织女星）附近，那时织女星就要变成“北极星”。

(a）地平直角坐标系 (b）时角直角坐标系

（。）赤道直角坐标系 (d）黄道直角坐标系

坐标系 赤道坐标系 ｝黄道坐标系

x轴

y轴

Z轴

图 2一 10

  表 2一 3

地平坐标系

  南点S

（或北点 N)

  A = 900

  天顶 Z

      A

        h

    右旋

四种直角坐标系

  四种坐标系

｝时角坐标系

直角坐标系

交点Q

t＝ 6h

北天极

春分点Y

a＝ 6h

北天极

春分点Y

A＝ 900

北黄极

天球坐标系

第一坐标

第二坐标

左、右旋

  s

右旋

  s

左旋

  p

左旋

    2．地球与别的行星间的相互吸引也导致黄道平面的方位在变化，也就是说黄道平面

相对恒星固定是有限制条件的。

    3．恒星并非在无穷远处，而是处在有限距离上，故在天球上某些恒星也呈现出某些固

有的运动。

    由于以上这些因素的影响，春分点7以大约每年0.8分的速度在天球上向西运动，而

黄赤交角每年大约减少。．5弧秒。



    为消除春分点移动的影响，避免有关航天计算中出现的误差，计算时必须指明赤道平

面和黄道平面的方位。为此需为参考系确定春分点的位置。一般的做法是选用一个参考

历元（历元：在天文学的研究和观测工作中，各种数据所对应的时刻）的平均春分点和平均

赤道（或黄道）。平均意味着把较短周期的章动排除出去。

    目前航天技术中选用两种参考历元：2000年的开始时刻和进行计算的日期。与此相

对应的有：2000年平均春分点参考系和计算日平均春分点参考系。

2.4 时间和历法

    时间和历法是天文学的基本课题之一。时间在航天技术中有特别重要的含义，从事航

天技术必须搞清楚有关时间与历法的几个基本概念。

    时间所计量的是短时间，是“时、分、秒”问题，它通常包含两方面的内容：时间间隔和

时刻的确定。

    历法所计量的是长时间，是“年、月、日”问题，历法就是历日制度，即根据天体运行周

期安排年、月、日的法则。中外历史上出现许多历法，如我国的阴历、伊斯兰教的回历、现在

通行的阳历（公历）等。

    在此，我们主要讨论时间的计量。

    度量运动，需要一种均匀的时间尺度。过去，这种均匀的时间尺度是以地球自转为基

准的（世界时），由于地球自转的不均匀性和测量精度的不断提高，上述均匀尺度已不适应

科学发展的要求；但由于种种原因，又必须将时间与地球自转相协调，这就导致了时间系

统的复杂化。

    现行的时间系统主要有根据地球自转测定的恒星时与世界时，根据地、日、行星运动

测定和历书时和以原子电磁振荡作标准的原子时。其中历书时曾是1960-v1967年期间世

界公认的计时标准，而从1984年开始，完全被原子时代替。原子时虽然是一种时间间隔极

为准确均匀的时间尺度，但由于人们都生活在地球上，与地球自转有极为密切的关系（如

航天活动），因此，虽然有了原子时，但以地球自转为基准的世界时仍是十分必要的。

．4.1 太阳时

    太阳时又分真太阳时和平太阳时。通常把太阳的视圆面中心简称为真太阳（视太阳），

真太阳连续两次上中天的时间间隔称为真太阳日（视太阳日）。

    中天：天体过观测点当地子午线称中天，每个天体每次有两次中天，达最高位置叫上

中天，相对位置的观测点则为下中天。太阳在上中天的那一刻称“太阳正午”。

    古代日暑所计量的就是真太阳时。

    观测表明，真太阳时是不均匀的。最长的真太阳日（12月23日）与最短的真太阳日（(9
月13日）相差51秒。造成这种不均匀的原因是地球绕日运行轨道是椭圆形，且赤道平面

与黄道平面不重合。

    为了避免真太阳时不均匀的缺陷，定义了平太阳时。它以一个假想的辅助点— 平太

阳来代替真太阳作为参考点，同时假设平太阳在天赤道上作匀速运动（圆形轨道），运动的
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速度等于真太阳沿黄道运动的平均速度。

    平太阳连续两次通过上中天的时间间隔为一平太阳日，以平子夜（平太阳下中天瞬

间）为起算点（零时）。日常生活使用的时间属于平太阳时。

    真太阳时不是等长的，不符合作为精确计量时间单位的要求，但真太阳却是可以观测

的；相反，平太阳只是个假想点，是无法观测的。为此需寻找平太阳时和真太阳时的关系，

这种关系由平太阳时和真太阳时之差，即时差进行联系，而每天时差的数值，可由天文年

历查取，时差最大达17分。

    格林威治地区由平子夜起算的平太阳时称为世界时，通常以M表示。

2. 4. 2 恒星时

    以春分点作为参考点，春分点连续两次通过上中天的时间间隔称为一个恒星日。以春

分点上中天为起算点，一恒星日等分成24个恒星小时，往下再按六十进制分为恒星分和

恒星秒。

    恒星时单位的长度显然比平太阳时的单位短，如图

2-11可见，因地球每天公转约10，一天之后当地球相对

于春分点已自转一周时，太阳还没有在当时上中天，地球

必须再多转约1。才是一个平太阳日。计算表明：

    1个平太阳日二1.0027379093个恒星日

                =24h03m56s. 55537恒星时间隔

    1个恒星日 ＝0.9972695664个平太阳日

                =23h56m04s. 09053平太阳时间隔

    由于春分点是以不均匀的速度在天球上缓慢地移

动，因此当恒星日与原子钟相比较时，恒星日的长度不是

公转轨道

一天之后

球地
浅
U
刀
产

图2-11 恒星日和平太阳日

个常量，但变化极小。恒星日等于地球相对于天球上某一固定点转动的真实周期，精度达

千分之一秒。

    某地某一时刻的恒星时在数值上等于此刻春分点的时角0．格林威治地方的恒星时

称为格林威治恒星时，数值上它等于春分点和格林威治子午线间的夹角氏．设观测点的地
理经度为XE（从格林威治向东度量），则有

                                  e＝eR十AE

    若知道在某特定时刻，。（一般是世界时每年一月一日零时）的ego，则由下式确定时刻
t的0:

                          0=久。＋wo (t一t0)＋棍

式中，wo为地球自转的角速度。

2.4. 3 地方时、区时

    上面提到的恒星时、真太阳时、平太阳时都是以观测者当地子午线为基准的，地球上

位于不同经度的观测者在同一瞬时测得的参考点的时角是不同的，这种以观测者子午线

为基准的时间又统称为地方时。在同一计量系统内，同一瞬时两地地方时之差等于两地的
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地理经度差。

    各天文台观测直接得到的是地方时，为联系各地方时，1834年开始将由格林威治平

子夜起算的平太阳时称为世界时。为日常生活的方便，1884年华盛顿国际子午线会议决

定在全世界实行统一的按区间系统计量时间，全世界分成24个时区，经度每隔15“为一时

区，每时区都以中央经线的地方平时为本区的区时，相邻两时区的区时相差1小时。从西

经7. 50到东经7. 5”为零时区，从零时区起分别向东和向西各划分出12个时区，东十二区

和西十二区相重合。于是世界时和时区的关系为

    TN（区时）二M（世界时）士Ǹ'(N代表区时序号，东经取正号）

    我国幅员辽阔，从东到西横跨东五～东九五个时区。现采用北京所在东八区区时，为

北京时间，北京时间实际上是东经120哟 地方平时。

2.4.4 原子时

    为满足天文动力学、航天技术、地球物理学和大地测量学等对时间高稳定、高精度的

要求，人们把计量时间的尺度的标准由宏观的地球运动规律转向微观世界的原子内部的

电子运动规律。

    随着科学技术的发展，人们发现原子内部的运动比地球自转的稳定性高得多。每种元

素的原子内部都有电子分布在一定的轨道上环绕着原子核旋转，电子从一个轨道跳到另

一个轨道（叫做跃迁），会放出或吸收电磁波。凡电磁波都具有一定的振荡频率，对某种元

素的原子，其电子在某两条确定的轨道之间跃迁时，放出的电磁波的振荡频率是一定的，

而且极为稳定，所以可以用这种振荡频率来建立更均匀的时间标准，称为原子时。从1958

年起，人们制成了原子钟，建立了原子时系统。1967年第13届国际度量衡大会采用秒的

新定义，以艳原子跃迁频率9 192 631 770周所经历的时间作为is的长度。取1958年1月

I日零时作为起点。在这一天原子时的时刻与世界时的时刻非常接近。

    原子时是用原子钟来保持的，它具有高度的稳定性。例如，美国国家宇航局（NASA)

应用氢标准控制的两台原子钟，符合度为每天优于3. 0 X 10-14，国际时间局（BIH）由7个

国家几十个原子钟组成的国际原子时系统，其稳定度为1. 0 X 10-1“左右，即每天的误差为

10-8s，我国陕西天文台所建立的原子时标，是以两台氢原子钟作基准，并由3̂-6个枷原

子钟组成，其精度达到5. 0 X 10-11.

    原子时虽秒长均匀、稳定度很高，但它是个物理时而不是天文时，不能确定每天开始

的Oh时刻。原子时秒长与世界时秒长不等，大约一年相差一秒左右，积累起来就会使原子

时时号偏离世界时的时刻。世界时虽含有长期、季节和不规则变化，秒长不均匀，但与地球

自转紧密相联，在天体测量、天文导航、航天测量、大地测量和研究地球自转等领域中，仍

需要精确的世界时，为协调原子时与世界时的关系，建立了协调世界时UTC。目前，世界

各国均发播协调世界时UTC的时号作为国际时间系统。

2.4.5 历法简介

    人们由昼夜交替现象，产生“日”的概念，但为了计量更长的时间间隔，只有这一种单

位是不够的。为了人类社会实际生活的需要，产生了依据有关天文现象建立比日更长的时
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间单位的要求，因而产生了“月”、“年”的概念。自古以来，人类就选取了回归年作为计量长

时间间隔的单位。以回归年为单位的这种时间计量系统，以及该系统在一年中计算日数的

方法和怎样选取起算点的方法，就称为历法。实际上，历法也就是规定“年”、“月”、‘旧 ”的

分配法则。一回归年包含365-2422平太阳日，所以年和日之间的关系并不像千克和克之

间的关系那样简单。同时，年和日这两个单位是彼此无关的，是分别由两种不同的运动（地

球的公转和自转）决定的。但是，在历法中，一年必须包含日的整数，称为历年。随着人类

社会的发展，历法也在不断地发展并日趋完善。从天文学观点看来，历法的历史其实就是

使历年的平均长度逐渐接近回归年长度的历史。在历史上曾经形成了三种历法：太阳历、

太阴历和阴阳历。



第三章 近地空间环境

    航天器在空间飞行时所处的环境（包括自然环境和人为环境）就是空间环境。太阳系

内的空间环境可分为行星际空间环境、地球空间环境和其他行星空间环境。大多数航天器

如各种卫星、飞船、航天飞机、空间站等，运行在近地空间，所以本章讨论近地空间环境。

3. 1 地球空间

    通常将地球大气层以外的领域称为宇宙空间，也称外层空间或太空。太阳系以内的宇

宙空间可分为行星空间和行星际空间。行星空间常指行星引力所作用的范围。

3. 1. 1 地球的数学描述

    作为初步近似，可将地球视作一平均半径为6371km的球。实际的地球由于自转，使

地球成为椭球体。

    人造卫星的观测结果表明：地球应为三轴椭球体，或者说，更像个梨状的扁球体。为了

便于数学处理，需给出一个参考椭球体。

    所谓参考椭球体，指的是一个椭圆绕其短轴旋转得出的椭球体，且其旋转轴与地球的

自转轴相重合。

    通过选取适当的椭圆短、长轴，使得由此得出的椭球与真实的地球物理大地水准面偏

差最小，从而得到地球最佳的近似。

    什么是地球物理大地水准面？若地球无刚性、则其表面应是个重力势值处处相等的等

势面。可地球有一定刚性，导致表面呈现出不规则形状。众所周知，海洋面积占全部表面

积70％以上，故在不考虑潮汐和气象影响情况下，可视大洋表面为等势面。因此取一个假

想的等势面，它与海平面重合，并一直延伸到大陆的下面，把此假想的等势面作为地球形

状便于处理的数学模型，这样的一个等势面就叫做地球物理大地水准面。

    参考椭球体现有几个全球性基准和地区性基准，我国采用的椭球体是国际大地测量

与地球物理联合会1975年（IUGG - 1975)的推荐值，它作为国内各使用单位的标准地

球，其各参数如下：

    半长径 a = 6378. 14km

    半短径 h二6356. 7553km

    扁率 f =1/298. 257

    引力常数 p@= GMo= 3. 986005 X 105 km' /S2（包含大气）

    半径向量 p = a(0.998320047＋0. 001683494cos2s6

                                一 0.000003549cos4O＋ 0. 000000008cos6")
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或

式中0为地理纬度

    表面重力加速

    标准值

    45“纬度处

    其他纬度处

P＝all一0. 00336317sin2"十0. 00000639sin22O

度（表面引力）

go = 9. 80665 m/s2

945- = 9. 80612 m/s2

g二9.780310＋0. 005302sin2O一0.000006sin220)

3. 1.2 近地空间

    航天技术中，常把地球引力（相对于太阳）作用边界以内的区域称为地球空间，它是一

个以地球为中心，半径达9. 3 X 105km（约150个地球半径）的球体。显然，在地球空间以内

存在着月球轨道，月球到地球的距离为3. 84 X 105km，月球相对于地球有自身的作用空

间，其半径为6.6X 104 km。

    一般将距地球等于或大于地月距离的空间称为深空，将地球静止轨道高度35786km

及其以下空间称为近地空间，通常情况下将近地空间的最低高度取为距地面100km。关

于近地空间不同的人会有略微不同的定义，如有人认为它是距地面90km到6.5X 104 km

（约10个地球半径）的地球空间。实际上，从航天器活动看，近地空间可以是航天器环绕地

球做轨道运动的整个空间范围。

    在近地空间范围内，影响航天器活动的主要环境因素是地球大气、地球电离层、地球

磁场以及太阳电磁辐射、空间粒子辐射等等。

3.2 地球大气

    地球大气指的是由地球引力场和磁场所束缚，包裹着固体地球和水圈的气体层。狭义

的地球大气仅指地球周围的中性气体层。地球大气是地球的组成部分，它随着地球一起运

动。大气总质量约为5. 13 X 10'8kg，占地球总质量的百万分之一，地球大气总质量的90写
集中在地表15km高度以内，总质量的99. 9％在50km高度以内。在2000km高度以上大

气极其稀薄，逐渐向行星际空间过渡，无明显的上界。大气的主要成分是氮和氧。

3. 2. 1 地球大气的结构

    地球大气按其温度的垂直分布特性可分为以下五层：

    1．对 流层

    这是最接近海平面的一层，其厚度随纬度与季节等因素而变化，在地球的南北极约为

海拔7-8km，在赤道上约为海拔16̂-18km，在中纬度和高纬度约为海拔 8̂- 12km。这一

层的空气质量，几乎占地球大气全部质量的四分之三，层内的风速、风向、压强、密度、温度

和湿度等经常变化。风、雨、雷、雹等气象变化均发生在这一层。

    2．平流层

    从对流层顶端到海拔约50km之间，大气无上下对流，只有水平方向的流动，称为平

流层，这一层的空气质量约占地球大气全部质量的四分之一。海拔20km以下，层内气温
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一般保持在216-65K；海拔20̂'32km之间，气温随高度而上升。层内另一特点是水蒸气

很少。

    3．中间层

    从平流层顶端到海拔约80km之间为中间层。该层空气质量仅占地球大气全部质量

的三千分之一。在海拔50-'53km之间，气温随高度而上升，到海拔53km处温度最高，可

达282. 66K，高度继续增加时气温反而下降，到80km处降为196-86K,

    4．热层

    海拔80km以上，大气温度又急剧上升，到海拔150km左右，可达1000K，在海拔

400km左右。可达1500̂-1600K。故海拔80̂-400km之间称为热层。

    5．外层

    海拔400km到1600km之间为外层。层内空气质量仅占地球大气全部质量的1。一“。

据测量数据推算，大气边界约位于海拔2000 3000km处。
    大气按电离情况又可分为电离层和非电离层。

    非电离层高度在50km以下，大气处于中性原子状态。

    从海拔50km开始，部分大气分子受太阳电磁辐射和其它粒子的辐射而电离，形成由

电子、正离子、负离子及中性粒子组成的电离介质区，它一直延伸到地球大气层的外缘，称

为电离层。

    根据电子浓度的不同，电离层又可分为若干层：

    D层：在海拔50̂  90km之间是电离层的最低层。层内电子浓度约为103_100个电子

/cm3，中性粒子浓度比其它各层大得多。这一层仅在白天存在。

    E层：在海拔90̂-140km之间，电子浓度约为10'-2X 105个电子／cm3，且昼大夜小。

    F层：分为F，层与F5层。F,层在海拔140--200km之间，电子浓度约为3X105个电

子／/cm,，大多在夏季白昼存在。F：层在海拔200 ̂-1000km或2000km之间，是电离层中经

常存在的一层，电子浓度约为106-2 X 106个电子／/cm,，且昼大夜小，冬季大，夏季小。

    由于电离层处于地磁场内，受到磁场影响，故层内电子浓度还随纬度不同而变化。太

阳活动对电离层也有很大影响，表现为电离层突然发生骚动和电离层暴，在极区发生极盖

吸收和极光带吸收等情况。

    众所周知，短波通信是靠电离层反射实现的，而电离层是一种不均匀介质，电波通过

它传播时会发生所谓电离层闪烁现象。此外，太阳活动所引起的电离层反常现象，可使地

球向阳的半球上中、短波无线电讯号衰减，甚至完全中断，有时可币断数小时之久，这对卫

星通讯是十分有害的。

3. 2.2 地球大气的物理性能

    1．密度

    海平面大气密度的标准值Po =1. 225X10-飞/cm3。不同海拔高度的大气密度如表3
一1所示。



表3一1 不同海拔高度的大气密度

│大气密度（g/cm3)  │ 海拔高度（(km)│ 大气密度（g/cm3 ) │ 海拔高度（(km)│
│PO＝ 1. 225 X 10-' │  0           │10-9Po            │165           │

│      10-1,0,     │ 18            │1071opo           │245           │

│      10-2100     │ 33            │10一11 Po         │370           │

│      10-3p,      │ 49            │10一12 Po         │540           │

│      10-"po      │ 67            │10一13 Po         │730           │

│      10-5po      │ 82            │10一1414A         │980           │

│      10-6Po      │ 96            │1。一15PO         │1600          │

│      10-'po      │ 110           │10一16Po          │2750          │

│      10-8Po      │ 125           │                  │              │

    高空大气密度随时间、季节、纬度、太阳活动和地磁活动情况而变化，在磁暴期间，大

气密度能在数小时内猛增数倍（甚至10倍），磁暴结束后又迅速复原。

    2．温度

    海平面大气温度的标准值是15̀C (288K)，不同海拔高度处的大气温度如表3-2所

示。海拔120̂-300km之间，温度与高度有如下经验关系式：

                  T＝T。一（T.一T120) exp［一S(Z一120)]        (3一1)

式中，Tc.— 外层大气的温度；

    T12o— 海拔120km处的温度；
      z— 海拔高度（以km为单位）；

T— 高度Z处的温度（以K为单位）；

s-撇，它等于。．0291exp卜若），
                    T。一 800

q＝750＋1. 722 X 10-'(T。一800)2。
                    表3一2各高度点的温度值

由式（(3-1)可知：当叭2。为定值时，T-是决定温度随高度分布的唯一因素。T。的值
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是受太阳活动等多种因素影响的。

    在海拔300---1000km之间，接近等温,1000km以上的温度又随高度增加。

诀‘若
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                            图3-1  0-300km高度内的温度分布

    海拔。-300km之间的温度与海拔高度的关系，见图3-1所示。

    必须指在，上面提到的空间大气温度（如在高空为2000K）仅仅是大气的温度，千万不

要以为这就是物体在空间的热平衡温度。2000K的气体温度意味着气体分于具有很大的

动能，但是，由于宇宙空间气体密度极为稀薄，仅为海平面的1/1011-1/1011，所以物体在

空间单位时间内所碰撞到的气体数目寥寥无几，远不足以加热物体，使之保持更高的平衡

温度。

    实际分析研究表明，不考虑太阳与行星的辐射，宇宙空间的能量密度在任何方向和任

意时间都约为10-5W/m2，这相当于温度为3K的黑体发出的热量。此外，在太空，航天器

表面发出的所有热辐射全被太空所吸收，没有二次反射，所以太空可以被看作理想的黑

体。上述环境称为空间冷黑环境，又称热沉。

    冷黑空间环境是航天器在飞行轨道中经历的主要环境之一。绕地运行的航天器，它与

空间环境的热量交换主要依靠辐射进行，朝向太阳的表面温度可能达到100℃以上，而背

向太阳的表面则面对 3K的冷环境。

    3．压力

    海平面大气压力的标准值为Po = 101325 Pa。不同高度时的压力如表3-3所示，表

中是中纬度、春秋时节及在中等太阳活动情况下的平均值。

                            表3一3 不同海拔高度的大气压力值

        大气压力（(Pa) ！海拔高度（(km)｝大气压力（(Pa)｝ 海拔高度(km)
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220
350
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730
100
！100
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内

户
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P

P

P

0

0

0

0

0

0

0

。
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Po＝ 1.01325 X 105

      10-1po
      10-2po
      10-3po
      10-4po
      10-1po
      10-bpo
      10-7Po



由表3-3可知，在海拔120km以下，平均每升高16km，大气压降低一个数量级。
大气压力不仅与高度有关，而且还随着纬度、季节及太阳的活动情况变化而有所不

3. 2. 3 地球大气的成分

    从海平面到海拔大约80km高空，大气中各种气体的比例大致是恒定的，空气的平均

分子量为28-96。其中，海拔20̂-50km之间，因大气中臭氧的含量最大，故称为臭氧层。海

拔120km以上，大气中某些成分开始分解，部分氧分子离解成氧原子。海拔300km以下，

大气的主要成分是氧原子、氧分子和氮分子。海拔600̂-700km以上，主要成分是氦。
    大气密度是随海拔高度增加而降低的，从海拔100km到200km，氮分子密度由1013

个／cm3降为101-1010个／cm3；氧分子由1012个／cm3降为108̂-4 X 108个／cm 3 ;氧原子由2

X10“一8X10“个／cm3降到10，一5X10，个／cm3。海拔125km处，测得一氧化氮的分子密

度为6X106个／cm 3
                          表 3一4 某些海拔高度处大气的平均分子最

海拔高度（(km

          0

大气的平均分子量
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    氧原子由2X1011̂-8X10“个／cm3降到109̂-5X109个／cm3。海拔125km处，测得一

氧化氮的分子密度为6X106个／/cm, 0

    由于大气的成分、密度都随海拔高度而变化，所以海拔高度不同大气的平均分子量也

不同，表3-4列出某些海拔高度处的大气平均分子量。

3. 2. 4 高层大气对航天器飞行的影响

    高层大气对航天器的影响主要是航天器的气动阻力、升力、气动加热以及原子氧对航

天器的腐蚀影响。升力及气动加热主要是在上升段和返回段。阻力的影响主要体现在对

航天器轨道的影响，也就是以后会叙述的大气阻力的摄动。一般而言，在稠密大气层有较

大的阻力，然而近地点低于120km的卫星，其寿命本来就较短，所以其轨道摄动影响不

大。而在600km以上，阻力本来就很少，轨道摄动对卫星的寿命影响很小（其轨道保持可

达10年以上，已超过了卫星的工作寿命）。在中等轨道高度，大气密度发生较大的变化，其
结果必然导致轨道摄动。
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    众所周知，太阳活动无论对大气密度，大气温度以及紫外线辐射均有很大的影响，这

些均影响着卫星的工作寿命。为了概略分析，引人下列几张曲线图以作说明。

    从图3-2可以看出，在150km以下，太阳活动对大气密度的影响不大。在500

800km的高度处，太阳活动最大与最小之间，大气密度的变化可达2个数量级。这种大的

变化自然会导致在太阳活动最大值，航天器的轨道会衰减得更快些。

︵飞
＼身
）侧
脚

100  200 300  400  500   600   700  800  900 1000

                    高度 (km)

                        图3-2 不同的F10. 7‘时，高度与密度的关系

          、F10. 7一太阳对电辐射能量，它是太阳发出的波长为10. 7cm的电磁辐射强度。它可以透过大气，

          能在地面上进行连续观测，是太阳活动的重要指示，它有11年和27天的周期，也有逐日变化。F10. 7

        的单位为10一22W( M2．Hz）一1．

    原子氧是上层大气对航天器系统的影响的另一个重要方面。原子氧会与薄的有机涂

层，先进的复合材料与金属表面发生反应。从而导致传感器性能的恶化。例如，在航天器

中使用较多的卡普冬（Kaptom) (常用于绝缘与密封）在102d个原子／m2的原子氧影响下，

厚度将损失2. 85m。其作用原理为，原子氧与材料表面成分发生反应，并使其氧化形成氧

化物，从而导致放气加快，质量损失率增加，机械强度下降，光学和电性能改变。

    当太阳的紫外辐射分解氧分子时就形成了原子氧。在接近170km处的高空，原子氧

就成为主要的成分。图3-3给出了原子氧密度随高度的分布。

    从图3-3中可以看出，直到150km，太阳周期的变化是小的，当然随着高度的增加，

原子氧密度平稳化增加，一到 300km，太阳活动最大时的原子氧密度要比太阳活动最小

时的原子氧密度大一个数量级。这一点将导致航天器材料选择时要考虑任务周期与太阳

活动周期的关系。

3.3 地球磁场与磁层

    地球磁场，可以被看成是一个均匀的球形磁场。地磁场虽然强度不大，但其作用范围

达数万公里。描述地磁场的要素有3个：

    ( 1)磁偏角D。它的定义是磁场水平分量与正北方向的夹角。我们规定，磁场水平分

量偏东时，磁偏角为正值。
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    (2)磁倾角I。它的定义是磁场方向与水平面的
夹角。

    (3)磁场水平方向的强度H或垂直方向的强度

Zo

    地磁场的总强度，可以分解为三个分量：北向分

量X、东向分量Y和垂直分量Z，如图3一4所示。通

过卫星，常常只能测得地磁场的总强度F，它与其

他分量的关系为

                F2＝X2十Y2＋Z2       (3一2)

式中 X二HCOSD
                        Y＝ Hsinl

                        2＝ Htanl

    地磁场起源于地核中熔融金属流动时所产生的

电磁效应。地核中熔体的运动并不稳定，每年都有细微

变化，这种变化，使地磁场也在变化。在大部分地区，地

磁场的变化，均小于地面磁场强度的。。1%。地磁场的

瞬时变化，是两个因素引起的，一个因素是电离层中的

电流体发生了变化，另一个因素是来自太阳的大量带

电粒子与地磁场发生相互作用。地磁场发生骤变现象，

称为磁暴，磁暴的周期是很短的。

    800

八 600 F10. 7= 50

F10. 7= 250

10'     1012        1017        1022
  数密度（原子个数／m3）

图3一3 原子氧在太阳活动最大

      与最小时随高度的变化

天顶（一）

东（十

正北
（＋ ）

3. 3. 1 磁层

    地磁场在太阳风的作用下，被屏蔽在一个空间区

域内，在此区域内，地磁场支配着低能等离子体和带电

粒子的快速运动，从而形成了结构比较复杂的磁层，如

图3-5,3-6所示。在向阳面，磁层的边界为磁层顶，
它与地球的距离约等于 12-15个地球半径；在背阳

图3一4 地磁场三要素

面，磁层有一个很长的柱形拖尾叫做磁尾。磁层内部，存在着高能粒子辐射带、低能粒子辐

射带、等离子体层、等离子体片、等离子体慢和环电流等。

    下面就若干有关概念作叙述。

    1．等离子体层

    等离子体层是地球电离化的大气。地球磁场使得等离子体层随同地球一起自转。等

离子体层的边界叫做等离子体层顶。在赤道面内，等离子体层顶高度为4-5个地球半径。

在等离子体层顶区，电子密度下降很快。地球内辐射带和外辐射带处在等离子体层内。在

等离子体层内充满着热等离子体。随着高度增加，等离子密度逐渐降低。

    2．等离子体片

    等离子体片占据以磁尾中间平面为中心、厚度约为10个地球半径的区域，其内边界

的地心距离大约为5.10个地球半径。在等离子体片中的等离子体是热而稀薄的等离子
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图3-5 磁层剖面图
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                                    图3-6 磁层立体示意图

体，其密度约为0.5个／/cm“的量级。电子的能量由几百电子伏直到大于10千电子伏。等

离子体片中离子的主要成分是H十，被认为是起源于太阳风的，其次是0+，被认为是起源

于电离层的，再次是He＋十，是起源于太阳风的。0＋的含量的变化范围很大，由百分之几直

到50％，随磁活动增加而增加。He+＋的丰度通常小于0. 5%

    3．电离层等离子体

    电离层是一个离地面70̂-3000km高度范围内的空间。由于受太阳紫外线、微粒流、

宇宙射线等作用，其中部分或全部的中性气体分子或原子电离为电子、正离子和负离子。

所以电离层介质是电子、正负离子和中性粒子所组成的气体混合物。统计而言，正电荷量

与负电荷量彼此相等，故这种介质在宏观上呈中性。应当指出，这些介质存在于地磁场之

中，必须受到地磁场的拘束。另外，又由于电离层的电子浓度又随空间而变化，所以总体而
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言，它是一种“非均匀的磁离子介质”。

    电离层电子浓度随高度的变化通常以“层”区分，如常说的D层、E层、F(F，与F2）层
和外电离层，其中F层往往是表征整个电离层的整个特性的主要区域。

    在磁暴期间，电离层有明显的扰动，这种现象叫做电离层暴。

3. 3. 2 磁层亚暴

    磁层是地球控制的最外层区域，它直接与太阳风、行星际磁场接触。太阳风和行星际

磁场的骚动和变化，首行影响磁层，产生磁扰，严重时将产生磁暴或磁层亚暴。特别要指出

的是磁层亚暴时会注人大量的热等离子体。

    磁层亚暴是磁层内一种大规模的扰动，持续时间为几小时到一周，在磁层亚暴期间，

向阳面磁层顶收缩，磁尾等离子体片变薄。等离子体片的内边界向地球靠拢。靠拢的速度

约为200̂-1000km/s。向地球靠拢一般可达4Re (地球同步轨道的高度约为6. 6Re)。磁层

亚暴形成的地球同步轨道等离子体环境是非常复杂的，而且变化无常。

3. 3. 3 空间等离子体对航天器的影响

    分析表明，对航天器影响较大的是磁层亚暴时的等离子体和近地轨道等离子体。

    在磁层亚暴时，高能等离子体注人到地球同步轨道，使卫星表面被充电到上万伏的电

位。当出现不等量带电时，会产生放电现象。强电弧和电磁脉冲严重危害星上仪器的正常

工作。高压放电能击穿介质表面，损坏电子器件和线路。

    高度为200̂- 500km的近地轨道，处于电离层的F层中，正如前述，该处等离子体浓

度较大，它们对航天器均有影响。其中，同样也存在等离子体充电问题，同样也会出现不等

量带电时产生放电，大的放电电弧及产生强电磁脉冲，从而可能使电子设备乱真切换，损

坏电源系统，控制和通信系统。

    另外，高压的太阳电池阵若处在浓度大的等离子体环境中也会产生向空间泄漏，造成

功率损失。有的可达20%^30％或更多。

3.4 空间粒子辐射

    空间粒子辐射环境由两大类组成。一类是天然粒子辐射环境，另一类是高空核爆炸后

所生成的核辐射环境。在天然粒子辐射环境中，对航天活动有危害的带电粒子有三个来

源。

    (1)地球辐射带，又称范·艾伦带。它是由地球磁场捕获地球磁层中存在的高能带电

粒子而形成的。影响近地轨道航天活动是南太平洋异常区以及外辐射带的高纬边缘。辐

射带的成份主要是质子和电子。

    (2)太阳宇宙线。主要指太阳发生耀斑时喷射出的高能带电粒子，发生大耀斑时，可

在很短时间内达到很高强度。

    (3)银河宇宙线。来自银河系，单个粒子能量很高，但强度却很低。



3. 4. 1 地球辐射带

    地球辐射带是人造卫星上天以来一个很重要的发现。它长期威胁着轨道上运行的航

天器。

    辐射带分内、外两个环带，主要由电子、质子以及少量重核组成。内带位于1.2̂-

2. 5Re（内区），外带处于3' 8Re（外区）为中心的两个壳形磁层中（图3-7)。其结构、空间

范围、粒子种类及能量范围随时间有长期变化和短期变化，尤其是外带。

Electrons

E>O. 5MeV

彝熟〔

图3-7 磁壳内层和外层的电子带

    1.内辐射带
    内辐射带位于赤道上空，海拔约600--10000km之间，其纬度边界约400。内辐射带有

两个异常区，其一是南大西洋上空（西经400）的负磁异常区；另一个是我国上空（东经

1000）的正磁异常区。在负磁异常区中，内辐射带的下界降到海拔200km左右。在正磁异

常区中，内辐射带的下界升到海拔1500km左右，由此可见，即使在较低轨道上飞行的航

天器也必须穿越内辐射带。表3-5给出了内辐射带的中心位置和最大强度。

    内辐射带中粒子的主要成分是质子和电子。太阳活动对质子的影响不大。
                          表3-5 内辐射带的中心位置和最大强度

│粒子类型│ 能量范围AE│  最大强度N               │中心位置的海拔高度│

│        │    (MeV) │ 〔个／(cm,·s)]           │      H  (km)      │

│质子    │    乙E＜4│      10,簇N＜106         │～5000            │

│        │4蕊 AE＜ 15 │    2.0 X 10"簇 N＜ 10,     │ ～ 4000            │

│        │15（AE＜ 35│ 4. 0 X 10'成N ＜ 2. 0 X 10̀ │ ～ 3500            │

│        │35蕊 DE＜ 50│      N ＜ 4.0 X 103        │～ 3000            │

│电子    │ ＞ 0.5     │ ＞ 10,                     │～ 3000            │



    2．外辐射带
    外辐射带位于赤道上海拔10000 ̂- 60000km之间，中心位置大约在海拔20000 -

25000km，纬度边界约在55-70'，主要成分为电子。太阳活动对外辐射带有很大影响，当

地磁场受到扰动时，其强度和位置都有显著变化。表3-6给出了外辐射带的中心位置和

最大强度。

                          表 3一6 外辐射带的中心位置和最大强度

│粒子类型│ 能量E       │  最大强度N     │  中心位t的   │

│        │            │［个／(cm,·s)] │ 海拔高度H (km)│

│电子    │    >45keV  │ 2X108           │-21000        │

│        │45簇E<500keV│ 2X107           │              │

│质子    │ 30镇E<103MeV│ <10             │              │

│        │    > 30MeV  │ <10             │              │

3. 4. 2 宇宙线

    宇宙线是宇宙空间中能量较高的带电粒子。其中部分宇宙线来自银河系叫做银河宇

宙线。其成分绝大部分是质子，其次是a粒子，它们的能量大约为108一109 eV，强度约为

几个粒子／cm 2·s（见表3一7)。
                                表 3一7 银河宇宙线的组成

    在外层空间，银河宇宙线的分布基本上是各向同性的。但是，银河宇宙线进人地磁场

作用范围时，发生了强烈的偏转，其分布出现了不均匀性与各向异性，这种现象称为地磁

效应。银河宇宙线进人大气后，与大气中的原子进行核反应，产生次级粒子，使宇宙线的总

强度增加，但到达一定深度的大气层中后，大气的吸收效应超过了次级粒子的增效应，总

强度又逐渐减少（见图3-8)。在海平面处，银河宇宙线总强度约为1.8 X 10-2粒子／/cm,·

s，其强度随太阳的活动略有变化。
    来自太阳的宇宙线称为太阳宇宙线，其能量一般在10 ̂-10000MeV。在太阳宇宙线

中，绝大部分是质子，其次是。粒子，少量是电子，因此，太阳宇宙线又称为太阳质子。这种

现象称为太阳质子事件。它的地磁效应十分明显，在空间的分布范围为磁纬500以上的高
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纬度区和赤道上海拔几千公里的高空。观测表

明，大于2MeV左右的太阳质子全进人同步轨

道高度。在太阳活动比较频繁的年度中，太阳质 L

子的事件多达1。余次，一般情况下，每年也有 霎
数次。由于太阳宇宙线具有较高的能量，强度又 籍
相当大，所以对航天器有较大的危害。这些危害

可能降低元件的性能，使多种光电敏感器的背

景噪声增大，还会使航天员生病。

50        100

    高度(km)

3.4. 3 极光粒子

图3一8 磁纬410N处银河宇宙线总

          强度随高度的变化

    地球极区的夜晚，天空中常常出现光彩夺

目的黄绿色或红色光芒和弧光，这种现象叫做极光。它是由磁层中沿磁力线沉降的高能电

子和质子所引起的，是地球大气中各种激发态分子和原子的发光现象。极光粒子中，主要

是电子，其能量小于50keV，最大强度达1 010粒子／(cm, " s)；其次是质子，它的强度比电

子小得多，能量也比较低。极光的高度范围为海拔65 - 1100km；直线状可移动的红色极

光，有时低到海拔65km；红色漫射极光则可延伸到海拔1100km的高空。

    极区附近的地磁效应很小，来自太阳和行星际空间的电磁辐射以及太阳宇宙线，几乎

都能进入海拔几十公里的低层大气层，因此，极区有很多空间的物理现象。例如，来自太阳

的带电粒子流，经常会在极区引起极光和磁扰，这一区域的电离层也经常受到扰动，当磁

暴达到最高峰时，极区的电波通讯会发生中断，它甚至还会影响高纬度地区的电波通讯。

    极光对在低轨道上飞行的航天器有一定危害，它可以严重地损坏太阳电池、卫星的光

学仪器表面以及热控涂层。极光的基本特性见表3-80

                                    表3一8 极光的基本特性

极光种类 质点种类 ｝能量（千电子伏川 几何形状

波长为6300埃／5577埃的极光可

移动的红色极光

X射线极光

H- Hp辐射极光

日照极光

H+

H+

  < 1

10一 30

10一100

1一 100

  望10'

漫射形

直线形亮光

漫射形

漫射形

全极区覆盖

3.4. 4 微流星

    在行星际空间和近地空间，存在着许多由小行星和彗星演变而成的流星物质，它们具
有各种不规则的外形。大流星的直径有几千米，重量达数吨，但大多数流星的直径小于

1mm，质量在1mg以下，称为“微流星”。

    流星物质，在太阳的万有引力作用下，沿着各种可能的椭圆轨道运动，和地球的相对

速度约为11- 13km/s，一旦与地球大气相遇，即因与大气摩擦而生热、发光，使大气电离，

并大多在离地面70公里以前完全烧毁，个别能到达地面者，称为“陨星”。直径1mm以下
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的微流星，无论用目测、照相或雷达都难发现。它们大多在大气上层就被烧蚀为“空间尘

埃”而缓慢地降落到地面。由此可见，地球大气对流星的侵害有一定的防护作用。

    人们对陨星进行分析后，将它分为石流星与铁流星两种。石流星与铁流星数量之比约

为9：1。石流星的平均密度分别为3g/cm3 , 0.4 g/cm3 , 0. 05g/cm'等。铁流星的平均密度
约为8g/cm:

    对海拔88 - 168km高空探测发现，微流星的大小为亚微米数量级。它们大致可分为3

类：致密的球体、不规则质点和绒毛状质点。

    迄今为止，尚无足够的观测资料能全面而又合理地评估微流星的危害性，但可以肯

定，质量小于1。一’g的微流星，主要的危害在于侵蚀光学仪器、太阳电池及宇航器徐层的

表面。由于他们的数量比较大，所以和宇航器有较多的相遇机会。质量大于10-7g、直径大
于1005m的微流星，除能损坏光学仪器表面外，还会使航天器壳体外表面和内表面因撞
击而形成裂痕，甚至可能穿透壳壁。关于更大的流星，一般认为它与航天器相遇的机会极

少，故可不考虑其危害性。

3.4. 5 宇宙空间的无线电噪声

    在所有卫星的通讯系统中，接收机所获得的无线电讯号，除了人们所希望传送的信息

讯号外，都伴随着无规则的干扰讯号，即所谓无线电噪声。它们是由各种噪声源和许多不

同的物理过程所引起的。这里，只讨论来自宇宙空间的无线电噪声，如宇宙噪声、太阳噪

声、月球与行星噪声、大气吸收及热噪声、电离层热噪声以及自然甚低频辐射噪声等。

    1．宇宙噪声
    宇宙噪声，主要来源于银河系的无线电辐射，这种辐射，实际上覆盖着全部无线电波

的连续波谱，其中只有一条在1420MHz附近极为狭窄的辐射，是由星际介质中的氢原子

发射的。

    2.太阳无线电噪声
    太阳是一个很强的无线电噪声源。太阳的无线电辐射变化很大，往往可达几千倍甚至

几亿倍。

    太阳的无线电噪声，一般可分为两部分：一部分是来自“宁静”太阳的弱而稳定的噪

声；另一部分是来自“扰动”太阳的变化噪声。变化噪声又可分为两类：一类是变化时间为

几天、几周或几月的缓慢变化；另一类是爆发性地持续几秒、几分或几小时的急速变化。

    “宁静”太阳的噪声辐射被认为是由热源（例如太阳光斑和黑子活动区等）产生的，发

射厘米波噪声时，太阳大气的温度约为3X10̀K；发射米波时，温度约1X106K,噪声的急

速变化与太阳耀斑有关，耀斑的温度常常超过“宁静”时太阳温度的1千倍。

    一般来说，太阳的无线电噪声，对接收机灵敏度影响不大，但对于指向太阳的大面积

天线系统，是一种严重的干扰。

    3．月球与行星噪声
    对月球的观测表明，月盘中心的平均亮度温度约为210K。金星、火星、土星和水星等

行星的无线电噪声表明，同样为热型发射，它们的星盘亮度温度分别为580K , 21 OK,106K

和400K。木星则是一种非热辐射源，其亮度温度为150K时的辐射频率为10000MHz。由
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于来自它们的无线电噪声辐射通量只有10-"W/cm' - Hz左右，所以在空间一般通信中，

可以不予考虑。但当飞行器接近月球或这些行星时，这类噪声是不能忽略的。

    4.天电噪声
    天电噪声来自闪电。它是不规则噪声背景上夹杂的短脉冲，其强度随频率增高而迅速

下降，在低于15MHz的频段内，天电噪声是地面接收系统的主要外部噪声。

    由于天电噪声的传播，严重地受着电离层的影响，因此，它的强度随频率、时间、季节、

地理位置和气候条件而变化。高频的和10kHz左右的低频天电噪声，可以传播到很远的

地区；中频天电噪声则有很强的地区性，尤其在白天，它主要出现在雷电区附近，日变化也

很大。总之，电离层阻止了天电噪声向电离层外传播，因此，天电噪声的干扰对航天器并不

重要。

    空间无线电噪声还包括大气热噪声、电离层热噪声、地面热噪声以及自然甚低频辐射

引起的噪声等。为了满足空间通讯系统设计的要求，对空间无线电噪声有待于系统地探讨

和研究，以获得充足的数据。特别是在低温参量放大器、微波量子放大器等低噪声器件出

现后，接收机的内部噪声以等效噪声温度表示，可以降到5-10K。这样，如何控制外源性

空间噪声所引起的天线噪声，就成为重要课题。就自前状况而言，考虑到外部与内部噪声

源的综合指标，最适于空间通讯用的频带可以认为是1～  10kHz,

3. 5 空间真空和空间失重

3. 5. 1 空间真空

    宇宙空间是一个巨大的真空环境。在海拔800km的高空，气压约为1。一’托（<1托＝1

毫米水银柱＝1. 33322 X 102Pa)；海拔2100km高空的气压约为lo-“托；月球表面的气压

为lo-13托；星际间的气压约10-16托。这表明，航天器大多是在超高真空中飞行，由此，就

出现了一系列新的物理现象。

    1．材料表层的升华加速

    试验表明，在大约10-'托真空和393K条件下，一周后，航天器上大部分温控涂层均

有明显的质量损失，只有含氟化丙烯、氟化乙烯的涂料无显著升华。涂层的质量损失是因

电磁辐射与真空环境同时作用而引起的。材料中的分子、原子从电磁辐射获得足够的能量

后，克服了彼此间的结合能，材料表面就出现明显的升化和挥发。真空条件又为分子、原子

的逸出创造了良好的外部环境，加速了升华与挥发。

    2．热传导变坏

    在真空中，几乎不存在物质的对流，因此也不存在对流热传导，热的传递仅仅通过辐

射而实现。气体动力学证明，气体的热传导在很大范围内与压力无关。仅当气体分子的平

均自由程大于系统的特征尺寸时，热传导系数与压力的变化才成比例关系。例如，压力从

1大气压降到10-‘托时，空气的热传导系数也降为一个大气压时的10-‘倍。

    3．表面电导发生改变和放电

    材料长期处于空间真空条件中，由于其表层物质将发生挥发和离解，所以其介电特性
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也要发生变化。有的介质，表面带有大量电荷而发生放电，有的则引起表面漏电，材料表面

层的电导率也会有相应的变化。

    4．材料雾化

    航天器在大气层中飞行时，若受到空间带电粒子的撞击，表面材料将会发生雾化。这

种雾化，对航天器的头部影响最大。被雾化的材料，通常只有很薄的一层（最多只有50-

100人）。若航天器在太阳风或地球外层空间中运动，由于氢离子的扩散，材料表面充满着

氢离子（被氢饱和的面积达到10%)，它会改变材料的光学特性。

    5．材料的机械性能改变

    在空间极低的压力下，材料的外或内表面发生变化，表面出现微细的裂纹或晶隙腐

蚀，表面保护膜被破坏，从而使材料的机械性能发生变化。

    6．材料与外部环境介质间的摩擦加剧

    在正常的大气条件下，材料表面有氧化膜保护，这些膜，又被吸附的气体层所覆盖，在

真空中，表面吸附的气体层被挥发，氧化膜遭到破坏，因而，材料与航天器周围环境介质之

间的摩擦加剧。

3. 5. 2 空间失重

    物体在引力场中自由运动时，有质量而不表现重量的一种状态，叫做失重状态，又称

为零重力状态。有时，失重状态也泛指零重力和微重力状态。

    载人飞船的速度达到7.. 9km/s（第一宇宙速度），并环绕地球飞行时，地球对飞船的引

力被高速飞行的惯性离心力所抵消，飞船内的一切物体失去了重量，航天员感到飘飘然。

此时，载人飞船中的一切物体都处在失重状态。

    1．载荷系数

    设大地水准面上标准重力加速度为9。，飞行器处于某运动状态时的重力加速度为9，

则比值9／9。称为该状态的载荷系数，用K表示。

                                    K二且
                                                                  g。

    K> 1时，称为超重力状态；

    K＝1时，表示飞行器位于大地水准面上，称为lg。状态；

    10-4镇K<1时，称为低重力状态；

    10̀'簇K＜10-‘时，称为微重力状态，用fig。表示，又称P9。状态。

    2.微重力物理现象

    在微重力环境中，存在着许多新的物理现象，例如，液体的对流、沉降、分层、静压力

等，均有不同程度的减弱或几乎消失，表面张力的作用显得相当突出。这些新的物理现象，

统称为微重力物理现象，具体表现在以下几方面：

    (1)晶体的生长

    在lg。状态下，溶液的对流使生成的晶体出现许多条纹，这种条件下生长的树状晶

体，其结构有严重缺陷。

    在lug。状态下，对流现象大大减弱，生成的晶体比较均匀，形态对称，结构完整，颗粒
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较大，强度也比较高。

    (2）合金的形成
    lg。状态下，重力的沉降作用使合金内部出现不均匀性，fig。状态下，沉降作用十分微

弱，这时，无须搅拌，就能获得十分均匀的合金。

    3．微重力生理现象

    航天员刚进人失重状态时，都会有心悸等不舒适感觉，几天后，逐渐适应，不舒适感觉

又会消失。但是，由于人类已习惯于在地面重力环境中生活，故长期生活在失重环境时，可

能会引起某些疾病。

    例如，在地面时，人体循环系统对血液的推动作用与重力对血液的吸引作用保持着某

些平衡，一旦失重，这种平衡受到破坏，大量血液涌向头部，循环系统的功能会发生紊乱，

循环紊乱，又可能导致心血管疾病。人体的平衡器官在失重状态下，会发出“错误”的平衡

感觉信号，使人产生倒置之感，甚至引起眩晕、恶心、呕吐、厌食等症状。长期失重，骨骼不

再承受压力，引起明显的脱钙，久不用力的肌肉，会发生萎缩。

    人们还发现，失重状态对人体的免疫力与遗传情况也有不同程度的影响。

    为了克服失重症状，航天员的下肢应安装负压装置，迫使血流向下肢流动，并可服用

适当药物，预防失重引起的反应。

    4．微重力对空间飞行的影响

    在pg。状态下，还有一些其它的异常现象。

例如火箭的液体推进剂，会在贮箱中漂浮，从而

造成严重事故。众所周知，在lg。状态下，增压

气体可以迫使推进剂从贮箱中排出；但在PPg0

情况下，液体推进剂能与增压气体相互混合，如

图3-9所示。这时，因推进剂对箱壁的附着力

大于其内聚力，故推进剂沿箱壁爬升，并将气体

分割包围，于是，空气混人了发动机燃烧室，这

气体

气体 推进剂

推进剂

附着力使液体沿箱璧爬升 气液混合

图3-9 失重状态下推进剂的漂浮现象

会造成飞行事故。这就要用正推火箭迫使推进剂正常进人推力室。

3. 6 空间碎片

    人类航天活动在太空留下的人造物体称为空间碎片，又称空间垃圾。空间碎片包括失

效的航天器、末级运载火箭、空间武器试验中的爆炸碎片以及火箭和航天器的排出物等

等。

    随着航天活动的日益频繁，轨道上航天器的数量持续增加，空间碎片已引起世界各国

的重视。

3. 6. 1 空间碎片的来源

    美国和俄罗斯是空间碎片的最大制造者。这两个国家所作出的“贡献”旗鼓相当。图

3-10中的曲线表示过去30年中记录在册的空间物体的数目。从图中可以看出只有在
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1978-1981和1989-1992年这两段时期内空间碎片呈负增长。空间碎片数目减少的原

因是这两段时期正值太阳活动峰年，高层大气密度增加，致使轨道高度在600km以下的

卫星和空间碎片衰减加快。

8000 总数

7000

苏联／独

4000 联体（3825)
美国（3468)

翻
派
娜
尽
侧

其他国家
（欧空局
178。日

中国108)

年份

                              图3-10 记录在册的空间物体数

    从图3-10中还可以看到1986年和1993年空间物体的数目陡增。1986年是由于欧

空局“阿里安”火箭末级爆炸所致（参见图中“其他国家”曲线）;1993年则是由于俄罗斯

“质子号”火箭末级发生爆炸所致。

    记录在册的地球轨道上的空间物体中，只有5％是人造卫星（包括正常工作和已停止

工作的卫星），而95％是由各种途径生成的空间碎片。按其生成方式空间碎片可以分为：

工作产生的碎片、碎裂生成的碎片、老化形成的碎片和固体火箭发动机的微粒。

    1．工作产生的碎片

    包括失效的有效载荷、卫星发射或工作时抛弃的物体，如镜头盖、分离装置和包装部

件、起旋装置、空推进剂箱、已燃尽的和未使用的火箭体、有效载荷整流罩以及载人航天活
动中丢弃或遗留的物体。

    近年来，由于有关国家在设计上采取了措施，不再释放上述各种物体，这类工作产t

的空间碎片正在逐步消失。

    2。碎裂生成的碎片

    尽管有关空间国家已经或正在积极采取措施，减少碎裂事件的发生，例如在任务行将

结束时，排清剩余推进剂和其他能源，但是碎裂生成的碎片仍不断出现。

    碎裂事件是产生较大尺寸碎片的主要根源。一般说来，碎裂的原因一是爆炸，二是碰

撞。引起爆炸的原因不外乎：

    (1)空间物体内部某些装置，例如蓄电池等的灾难性故障；

    (2)与推进剂箱有关的爆炸（属于高能爆炸）；

    (3)充压箱爆炸（属于低能爆炸）；

    (4）故意炸毁。



    空间物体在轨道上相互高速碰撞也可能发生碎裂事件。不同事件产生的碎片群具有

不同的特征和速度分布。低能爆炸产生的小碎片数目一般比高能爆炸产生的少。在低地

球轨道上，超高速碰撞产生的小碎片比高能爆炸产生的小碎片还多得多。高能爆炸主要的

实例是“德尔它”火箭末级在低地球轨道上的碎裂。

    3．老化生成的空间碎片

    航天器表面长期暴露在真空环境中会逐渐分解、剥蚀产生微小的空间碎片。老化生成

的碎片包括涂层、塑料和金属等的剥落。涂层碎片一般是由于涂层的有机粘合剂暴露在原

子氧环境中老化而脱落。在航天飞机的舷窗上常可发现这类小碎片撞击的痕迹。

    老化剥蚀生成的碎片不限于微小的碎片，也有较大的碎片。它们来自卫星或火箭体的

热防护层和隔热材料因老化分解而产生的脱落。

    4．固体火箭发动机拉子

    固体火箭发动机通常用于将卫星从低地球轨道送人地球同步轨道，工作时向周围空

间喷射出数千千克的氧化铝粒子，其尺寸非常小，估计直径在0. 01cm以下。航天器长期

暴露在这种微粒子环境中，其外表面受到腐蚀、化学污染，某些敏感部件，如光学镜头、太

阳电池等的性能退化。最近，通过对长期暴露装置回收试件的分析，发现大量的撞击凹痕

中有铝的痕迹。

    不过，鉴于固体火箭发动机喷射出的固体粒子具有大约3km/s的高速度，加之粒子

质量小，且在目前的任务中，发动机工作时的停泊轨道是低地球轨道，所以，大部分粒子很

快就会陨落，而少数未陨落的粒子则在太阳光压的作用下，逐渐扩散开。因此，固体火箭发

动机粒子只是在很短的时间里有影响，对航天器尚未构成威胁，不足为虑。

3. 6. 2 空间碎片的数量、分类与分布

    最近几年，美国通过地面空何监视网（SSN）的观测和分析发现，在离地球表面

2000km高度的范围内，人造空间物体的总质量约为2000t。这些物体大都处在大倾角的

轨道上，以10km/s的平均速度相互穿越。

    在这些空间物体中，大约3000个是废弃的火箭级、失效的卫星和很少量的正在工作

的卫星，它们的总质量占全部空间物体的绝大部分，约为1960t。其余40t是空间监视系统

能够跟踪到的较小的空间物体，一约4000个。
    空间碎片按其尺寸可以分为3级：

    1。直径大于10cm的物体，通常称为“大碎片”。这类碎片可以探测、跟踪并记录在册。

    2。直径在1-10cm之间的物体，通常称为“风险碎片”。这些碎片无法跟踪和记录。目

前，地面空间监视网尚不能跟踪直径小于10cm的空间物体。

    3，直径小于l cm物体，通常称为“小碎片”。
    有关观察表明，空间物体的最小尺寸随轨道高度的增加而增加。低地球轨道可观察到

的物体的最小尺寸为10cm；在地球同步轨道上为lm。空间物体的分布是不均匀的，在高

度为1000km附近，空间物体最多，每10km高度带内有100个；在国际空间站运行的350
～500km的高度范围内，每10km中有10个。

    目前，美国空间司令部记录在册的空间物体近8000个，其中绝大多数是低地轨道上、
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直径大于等于10cm的物体。截至1995年11月1日，这些记录在册的空间物体按不同轨

道区域的分布如表3一9所示。

                          表3-9不同轨道区域内的空间物体数

      轨道区域 ！低地球轨道｛中高轨道｝地球同步轨道｛其他轨道｝合计
物体数 5747 1447 ｝ 7929

    通过对被跟踪的空间物体的推算，与对从轨道上回收的各种物体的研究以及根据地

面雷达和光学观测设备的观测结果的分析，直径大于10cm的空间物体，其数量只占空间

物体总数的很小一部分，但其质量却占总质量的99.93%。表3-10给出了不同尺寸的空

间物体的数量及质量。

    表3-10中所给出的尺寸为10cm以下的空间物体基本上都是碎裂生成的碎片。这

些碎片太小，空间监视网跟踪不到，其数量与质量是根据多种手段的观测数据，对回收的

卫星和样品的分析以及利用已建立起来的空间碎片环境数学模型等进行综合分析推算所

得。

                        表3-10不同尺寸空间物体的数最与质皿

│尺寸（cm) │ 物体数量  │ 占总数量│ 物体质量(kg)│ 占总质量  │

│          │          │百分比  │            │有百分比  │

│  > 10     │    8000  │ 0.02%    │  1998600   │ 99. 93%    │

│1̂ 10      │  110000 *│ 0.31％   │    700 *   │ 0. 035 yo │

│0.1- 1     │35000000* │ 99. 67％ │    700 *   │ 0. 035 Yo │

│  合计    │35118000 *│  IN %  │ 2000000 * * │  100%    │

，统计估算值 ＊二根据模型计算

3. 6. 3 空间碎片对航天器的影响

    空间碎片对航天器的影响取决于碎片尺寸、质量、速度和碰撞角度。在航天器的设计

中，对空间碎片按以下三种尺寸来考虑：

    (1）直径小于0. 01cm;

    (2）直径为0.01-v1cm;

    (3）直径大于lcm o

    直径小于。. 01cm的碎片的主要影响是使航天器表面产生凹陷和剥蚀。这类小碎片

在近地轨道上数量很多，长期与卫星碰撞可能造成明显的累积影响。

    直径为0. 01̂-lcm的碎片会产生明显的影响，其严重程度要视航天器耐受性和防护

措施而定。直径大于0. lcm的碎片会对卫星结构造成损害。例如，直径为。．13cm，以

10km/s速度飞行的铝球，其动能相当于口径为22mm的冲锋枪射出的一颗子弹。

    直径大于1cm的碎片将对航天器造成灾难性的破坏。

    目前航天器上实际采取的防护措施能抵御直径小于l cm、质量小于1. 46g的空间碎

片；对于直径为2cm的碎片，目前的防护措施已不管用，需采取先进的手段。对于大于
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2cm的碎片，唯一有效的方法可能是躲避。幸而对于大多数中等大小的航天器而言，遇到
大于2cm空间碎片的概率极小。至于某些尺寸特别巨大的航天器，与空间碎片相遇的可

能性相当高，则需专门研究其防护措施。

    空间碎片造成的损害是速度的函数。在地球同步轨道上，空间物体之间的相对速度较

低，只有低地球轨道上的1/10，碰撞产生的破坏性要小一些，但仍应引起足够重视。在地

球同步轨道区域，空间碎片的密度较低，因此，航天器与碎片碰撞的概率相应较小。



第四章 运载火箭

    把任何有效载荷（航天器）送到预定的轨道上去，离不开相应的航天运输工具，目前这

种运载工具主要是一次性使用的运载火箭。作为航天技术中的一个关键的基础性技术，运

载火箭技术是现代科学技术中发展最快的尖端技术之一，是一个国家科学技术水平的标
二七

4.1 运载火箭概述

    运载火箭是一种常用的由多级火箭组成的航天运输工具。当然，航天运输工具还包括

航天飞机，在不久的将来还会出现具有单级人轨能力和能重复使用的新一代航天运输工

具。但是，在相当一段时期内运载火箭仍将是主要的航天运输工具。运载火箭的用途是把

人造地球卫星、载人飞船、空间站或空间探测器等有效载荷送人预定轨道。

    运载火箭是第二次世界大战后在洲际导弹的基础上开始发展的，第一枚成功发射卫

星的运载火箭就是前苏联用SS-6洲际导弹改装而成的“卫星”号运载火箭。洲际导弹与运

载火箭实际上是二位一体的孪生子。把洲际导弹的弹头去掉，略作改装就变成了可运送有

效载荷的航天运载火箭。因此，几十年来，世界上大部分国家（如美国、俄国及中国）的现有

型号的运载火箭绝大部分是由战略洲际导弹、中程导弹演变而来的，当然也有不少型号是

专门作为运载火箭研制的（如美国的土星一5号、前苏联的“能源号”、“质子号”以及法国的

阿里安运载火箭系列）。目前美、俄仍在利用退役的战略导弹改装成为运载火箭而发射各

种有效载荷。

    到目前为止，前苏联、美国、法国、中国、日本、欧洲空间局、印度等已相继研制成功20

多种大、中、小型运载火箭。至90年代初，各国已经和正在使用的运载火箭主要有：前苏联

的“东方号”、“上升号”、“联盟号”、“质子号”、“宇宙号”、“天顶号”和“能源号”；美国的“德

尔它”系列、“宇宙神”系列、“大力神”系列及“土星号”运载火箭；欧洲空间局的“阿里安”系

列；日本的‘̀H”系列以及中国的“长征”系列运载火箭。

    运载火箭一般由2-4级组成。每一级都包括箭体结构、推进系统和飞行控制系统。末

级有仪器舱，内装制导控制系统、遥测系统和发射场安全系统。级与级之间靠级间段连接

并装有分离机构及系统，各种有效载荷装在仪器舱的上面，外面套有整流罩。
    整流罩是一种硬壳式结构。其作用是在大气层飞行段保护有效载荷，飞出大气层后就

可抛掉。整流罩往往纵向分成两半，由弹簧或无污染炸药产生分离力。整流罩直径一般等

于火箭直径，在有效载荷尺寸较大时也可大于火箭直径，形成灯泡形的头部外形。

    运载火箭的技术指标主要包括运载能力（即能送人预定轨道的有效载荷重量）、人轨

精度以及火箭对不同重量的有效载荷的适应能力及可靠性、经济性等。
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    人们在研制出一个基础型（或称原型）运载火箭后，通过原型的改进— 诸如纵向加

级或换级；研制新的上面级；横向捆绑助推器（固体或液体助推器）；或者改进芯级性能（增

加芯级结构长度，增加推进剂量，改进发动机性能，或更换新型号的主发动机）就能组合出

型号繁多的各种运载火箭来满足有效载荷种类，重量增加及空间活动范围（各种高度的轨

道）变化而带来的任务要求。我们将会在下面的介绍中，加深这种认识。

4.2 国内外典型的运载火箭

4.2.1 前苏联的运载火箭

    1．东方号系列

    “东方号系列”是世界上第一个航天运载火箭系列，见图4一1。它发射了世界上第一

颗人造地球卫星、第一颗月球探测器、第一颗金星探测器、第一艘载人飞船、第一艘3名乘

员的载人飞船、第一艘无人供货飞船等。

    “东方号系列”也是世界上发射次数最多的一个运载火箭系列。从1957年10月至
1994年底，共发射1469次，发射量位居世界第一。

    “东方号系列”运载火箭包括“卫星号”、“月球号”、“东方号”、“上升号”、“联盟号”、“进

步号”、“闪电号”火箭。后4种火箭又构成了“联盟号子系列”运载火箭。“东方号系列”总

体参数和运载能力见表4-10

表4一1“东方号系列”总体参数和运载能力

│型号  │西方代号        │级数   │全长  │底部最│  起飞  │起飞推力│ 运载能力（kg)     │

│      │                │      │(m)   │大直径 │ 质量 (t) │  (kN ) ├──┬───┬──┤

│      │                │      │      │  (m) │        │        │近地 │大椭 圆│绕月│

│卫星号│ A       │SL-1/2│1+4枚  │29.17 │10.3  │267     │3904.4  │1327│      │    │

│      │        │      │助推器 │      │      │        │        │    │      │    │

│月球号│A-1(L)  │SL-3  │2十4枚 │33.5  │10.3  │279     │4002.5  │    │      │360 │

│      │        │      │助推器│      │      │        │        │    │      │    │

│东方号│A-1(V ) │SL-3  │2+4枚  │38.36 │10.3  │287     │4002.5  │4730│      │    │

│      │        │      │助推器│      │      │        │        │    │      │    │

│联盟号│ A-2     │SL-4  │2十4枚 │49-52 │10.3  │310     │4002.5  │7200│      │    │

│      │        │      │助推器│      │      │        │        │    │      │    │

│闪电号│A-2-e   │SL-6  │3+4枚  │42    │10.3  │306     │4002.5  │    │1600  │1620│

│      │        │      │助推器│      │      │        │        │    │      │    │

    “卫星号”运载火箭是苏联在第一颗洲际导弹P-7 (SS-6)的基础上改装而成的第一种

航天运载火箭（见图4一2), 1957年10月4日，“卫星号”运载火箭进行首次发射，把世界
上第一颗人造地球卫星送人轨道，开创了人类征服空间的新纪元。此后又相继发射了2颗

卫星。这3颗卫星都是科学研究卫星，质量分别为83. 6kg, 508kg和1327kg,
    “卫星号”运载火箭只进行了3次发射。此后，它作为苏联“东方号系列”运载火箭的基



：分冻件二、‘
勺】下，，r官．1一

卫星号 月球号 东方号 上升号 三级联盟号
（闪电号）

联盟号 进步号

图4一1 “东方号系列”运载火箭

础级一直使用至今。

    “卫星号”运载火箭由芯级（一子级）'4枚侧挂助推器和整流罩组成。芯级装一台RD-

108液体火箭发动机，助推器各装一台RD-107液体火箭发动机。起飞时，共有20个主推

力室和12个游动推力室同时点火，从而避免了串联构型运载所遇到的二子级高空点火难

题。

    “月球号”运载火箭是“东方号系列”中的第二种型号，它是世界上第一种发射月球探

测器的火箭，也是第一种达到第二宇宙速度的运载火箭。它由增大推力的“卫星号”运载火

箭加上二子级构成。

    “东方号”运载火箭是世界上第一种载人航天运载火箭。它是“月球号”改进而成，主要

是增加了一子级的推进剂质量和提高了二子级发动机的性能。1961年4月12日，它把世
界上第一位航天员加加林送人轨道。

    “联盟号”运载火箭又可分为二级型“联盟号”和三级型“联盟号”火箭。其中二级型根

据有效载荷又可细分为‘·上升号”、“联盟号”和“进步号”等。三级型“联盟号”从1965年开

始发射“闪电号”通信卫星，后又称为“闪电号”运载火箭。

    “联盟号”是一种多用途运载火箭，也是世界上发射次数最多的一种火箭。至1994年

底共发射了1307次。至今仍一直在使用。

    “联盟号”运载火箭是通过挖掘“东方号”运载火箭一子级的潜力和采用新的更大推力

的二子级而发展起来的。

    三级型“联盟号”运载火箭是苏联第一种三级运载火箭，也是世界上发射第一颗金星

探测器和火星探测器的运载火箭。其一子级是“东方号”火箭，二子级同二级型“联盟号”火
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锥形头部整流罩

图4一2 “卫星号”运载火箭

箭，增加的三子级与“东方号”二子级非常相似，装有一台真空推力为68. 7kN液氧／煤油

火箭发动机。

    2．质子号系列

    “质子号”运载火箭是前苏联的主要运载火箭之一，是一种非导弹衍生的、专为航天任

务设计的大型运载器，图4-3为“质子号”示意图。该系列共有3种型号：二级型、三级型

和四级型。其中“三级型质子号”火箭能把21t有效载荷送人近地轨道。“四级型质子号”能
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把2. 2t有效载荷送入地球同步轨道。“质子号”运载火箭的发射
场为拜科努尔发射场。

    二级型“质子号”火箭在1965年7月至1966年7月发射了

三颗“质子号”卫星，此后即停止使用。三级型“质子号”火箭于

1968年11月16日首次发射，有效载荷为“质子一4号”卫星，此

后主要用于发射“礼炮号”、“和平号”空间站及“晶体号”和“量子

号”空间站舱体和航天飞机模型等。四级型“质子号”火箭于

1967年3月首次发射，有效载荷为“宇宙一146”卫星。后来主要

用于发射各类大型星际探测器，如“月球一15 --24",“金星一9

16",“火星一2-7",“探测器一4̂-8"，还用于发射地球同步轨道卫

星，包括“虹”、“荧光屏”、“地平线”、“射线｝”和“宇宙号”系列中

的军用对地静止卫星。此外，四级型“质子号”火箭还具有一箭三

星能力，用来发射苏联的全球导航卫星。

    “二级质子号”运载火箭由一子级、朽架式级间段、二子级和

整流罩组成的。一子级的推进剂箱采用并联构型，由一个中央氧

化剂箱和周围并联的6个燃料箱构成。在6个燃料箱下方偏向

中央氧化剂箱处各装1台RD-253液体火箭发动机。二子级推

进剂箱采用串联共底构型，动力装置为4台液体火箭发动机。

一、二子级各带一段衍架式级间段，级间分离面在级间段中间位

置。其各子级的主要技术性能如表4-2所示。

图4一3 “质子号”D-1-e

          运载火箭

表4一2L “质子号系列”运载火箭总体参数和运载能力

│型号  │西方代号      │级数  │一舍件  │最大直径│起飞质量│起飞推力│ 运载能力（(t)                   │

│      │              │      │｛、m’ │  (m)   │    （t)│  (kN ) ├───┬───┬──┬──┬──┤
│      │              │      │        │        │        │        │近地  │地球同│月球│金星│火星│

│      │              │      │        │        │        │        │轨道  │步轨道│轨道│轨道│轨道│
│  二级│ D     │SL-9  │    一│一       │7. 4    │633     │8840    │12.25 │      │    │    │    │

│质子号│      │      │2 一   │        │        │        │        │      │      │    │    │    │

│三级  │D-1   │SL-13 │    ｛│一       │7.4     │686     │8840    │21    │      │    │    │    │

│质子号│      │      │3 一   │        │        │        │        │      │      │    │    │    │

│四级   │D-1-e │SL-12 │4 i    │一       │7.4     │686     │8840    │      │2.2   │5. 7│ 5.3 │4.6 │

│质子号│      │      │      │        │        │        │        │      │      │    │    │    │

级数

全长

最大直径

起飞质量

2

41m

7.4m

633t

起飞推力

推重比

运载能力

8844kN

1.42

190/630km, 63. 50轨道

12. 25t

一 子 级

级长 20. 7m 发动机 6台RD-253



直径

起飞质量

结构质量

推进剂质量

7. 4m

461t

44t

417t

推进剂

地面总推力

地面比冲

工作时间

四氧化二氮／偏二甲麟

6 X 1474二8844kN

2795N·s/kg

130s

二 子 级

级长 14. 4m 发动机

直径

子级质量

结构质量

推进剂质量

4. 15m

157t

12t

145t

推进剂

真空推力

真空比冲

工作时间

4台RD-0210

液体火箭发动机

四氧化二氮／偏二甲腆

4 X 600=2400kN

3180N·s/kg

208s

    “三级质子号”火箭是世界上第一种发射空间站用运载火箭。它由“二级质子号”的一、

二子级加三子级构成。三个子级的推进剂都是NZO4和偏二甲阱。它从拜科努尔发射场发

射，51. 60倾角、170/300km轨道运载能力为21t。其三子级的主要性能如下所示。
                                      三 子 级

级长

直径

子级质量

结构质量

推进剂质量

发动机

6. 6m

4. 15m

44. 5t

4t

40. 5t

主机为I

台液体

推进剂

真空推力

真空比冲

四氧化二氮／偏二甲腆

主机 600kN

游机 4 X 7. 5 = 30kN

主机 3160N·s/kg

游机 3150N·s/kg

工作时间 主机 236s

              火箭发动机 游机 257s
                  游机4台

    “四级质子号”运载火箭是苏联迄今唯一能发射地球同步卫星的运载火箭，它同时也

广泛用于发射多种星际探测器、大型电子侦察卫星和全球导航卫星。至1994年底，“四级

质子号”已发射193次，失败20次，成功率为89.6%。四子级的性能如下所示。

                                      四 子 级

  级长 6. 6m 发动机 1台液体火箭发动机

  直径 3. 7m 推进剂 液氧／煤油

  子级质量 15. 7t 真空推力 83kN

  结构质量 2t 真空比冲 3450N -s/kg

  推进剂质量 13. 7t 工作时间 563s

3.天顶号运载火箭

“天顶号”是前苏联的一种中型运载火箭。1985年投人使用的是“天顶号”的基本型



即“天顶号，"2型，主要用来发射轨道高度在1500km以下的军用和民用卫星、经过改进的

“联盟号”TM型载人飞船和“进步号”改进型货运飞船。“天顶号，"2型是两级运载火箭，其

一子级还被用作“能源号”火箭助推级的助推器。“天顶号”2型于1976年开始研制，1985

年4月进行首次飞行试验，至1992年12月共发射25次，成功率为88％0“天顶号，"3型是

三级运载火箭，目前仍在研制之中，原计划在1993年进行首次飞行试验03型是在2型的

基础上，增加一个远地点级而构成的，用于将有效载荷送人地球同步轨道、其它高轨道或

者星际飞行轨道。2型与3型火箭用的一子级和二子级是相同的。其主要技术性能如下所

示。

                        “天顶号2"型 “天顶号3"型

    级数 2级 3级

    全长 57m（大整流罩） 61.4m（大整流罩）

                      54. 5m（小整流罩） 58. 9m（小整流罩）

    最大直径 3. 9m        3. 9m

    起飞质量 459t（有效载荷质 466t（有效载

                              量为13. 8t） 荷质量为2t)

    起飞推力 7257kN        7257kN

    推重比 1.61        1.59

    可靠性 0.958        0.95

    运载能力

        近地轨道（200km/510)       13. 8t

        （从俄罗斯发射）

        近地轨道（200km八20)       15. 7t

        （从近赤道地区发射）

        地球同步转移轨道 4. 5̂-6t

        （近地点200km，远地点35800km)

        地球同步轨道 1. 9-2.4t

        （高度36000 km，倾角00)

                                一 子 级（(2型与3型）

    级长 33m 发动机代号 RD-170

    直径 3. 9m 推进剂 液氧／煤油

    子级质量 354t 地面推力 7257kN

    结构质量 28. 7t 地面比冲 3033 N -s/kg

    推进剂质量 325. 3t 工作时间 140̂-150s

                              二 子 级（(2型与3型）

    级长 10. 4m

    直径 3. 9m 真空推力 主机 833. 6kN

    子级质量 91t 游机 4 X 19. 6kN

    结构质量 8. 5t 真空比冲 主机 3423N -s/kg
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    推进剂质量 82. 5t 游机 3354 N·s/kg
    发动机代号 主机 RD-120 工作时间 主机 200'-315s(2型）

                  游机 RD-8        300s(3型）

    推进剂 主机 液氧／煤油 游机 300̂-1100s(2型）
                  游机 液氧／煤油 375s(3型）

                                  三 子 级（3型）

  级长 、4. 4m 推进剂 液氧／煤油

  直径 3. 7m 真空推力 83. 36kN

  发动机 液体火箭发动机 工作时间 660s

    “天顶号”型火箭由一子级、级间段、二子级、仪器舱和整流罩组成。3型火箭是在2

型火箭的基础上增加一个三子级。2型与3型的总体布局如图4-4所示。

整流罩

有效载荷

三子级

二子级

级间段

子级

                图4-4 “天顶号，"2型（左）和3型（右）的总体布局图（单位二m)

    4。能源号

    “能源号’，是前苏联的一种重型通用运载火箭，见图4-5，也是目前世界上起飞质量

与推力最大的火箭。它是前苏联为了满足90年代、特别是21世纪初载人与不载人、军用

与民用航天任务的需要，推进近地空间的工业化和战略防御研究而研制的。它的主要任务
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包括：发射多次使用的轨道飞行器；向近地空间发射大型飞行器、大型空间站的基本舱或

其它舱段、大型太阳能装置；向近地轨道或地球同步轨道发射重型军用与民用卫星；向月

球、火星或向深空发射大型有效载荷。表4-3给出了能源号运载火箭总体参数和运载能

力。

                          表4一3 能源号运载火箭总体参数和运载能力

│级数 2级           │起飞推力 34833kN │
│全长 60m           │推重比 1.48: 1   │
│最大宽度 20m       │运载能力        │

│                  │(200km轨消） 105t│
│子级质量 2400t     │                │

│推进剂质量 ～2000t │                │
助 推 级

芯 级

    “能源号”火箭在总体布局上继续采用横向捆绑助推器结构形

式，即在芯级周围捆绑不同数量的助推器，用以构成助推级。

    助推级由4个相同的助推器构成，每个助推器长32m，直径4m,

质量约为375t。这种助推器最初是作为“天顶号”运载火箭的一子级

而进行研制的，其性能已通过“天顶号”从1985年开始的10多次飞

行试验成功地得到了验证。其用作“能源号”的助推器时，在结构上作

了局部改进与加强，以适应捆绑助推级的需要。

    每个助推器在结构上由液氧箱、箱间段、煤油箱和尾段组成。尾

段内装设一台4燃烧室的RD-170发动机，由一个配置在4个燃烧

室之间的涡轮泵同时向4个燃烧室输送推进剂。

    “能源号”芯级是前苏联第一个采用液氧液氢火箭发动机的火箭

能源号

级，长60m，直径8m，总质量约为800t。推进剂约700t，其中液氢 图4-5“能源，，

loot，液氧600t。芯级上部是液氢箱和液氧箱，液氢箱长约40m，底部 号运载火箭

装有4台高压补燃的单燃烧室液氧液氢发动机，具有长寿命与可重复使用的特点。每台发

动机的地面推力为1451kN，真空推力为1961. 3kN，真空比冲4452.2 N " s/kg，燃烧室压

力20. 6Mpa，工作时间380s，发动机质量3. 25t。每台发动机可以双向摆动，由精密的电动
液压舵机传动系统来控制其摆动范围，可在每个控制平面上产生294kN控制力。

    “能源号”火箭的有效载荷大致可分为轨道飞行器与其它载荷两大类，均配置在运载
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火箭的一侧。由于“能源号”并不直接将有效载荷运送人轨，因此除轨道飞行器外，其它有

效载荷都装在火箭旁侧的大型通用货舱内。货舱实际上起上面级的作用，配有自己的推进

系统。货舱长42m，直径6.7m，内部有效容积达1000m3，净质量（不包括推进系统）约15to

货舱有三种不同的状态，但采用相同的外形尺寸，可以满足不同轨道的运载需要。

    至1994年12月，“能源号”火箭共发射了2次，各次的飞行情况如表4-4所示。

                                            表4一4

│序│ 发射日期  │ 有效载荷          │轨道参数                    │备注      │

│号│ 年、月、日├────┬────┼───┬───┬──┬───┤          ││  │          │名称    │质量    │近地点│远地点│倾角│周期  │          │

│  │          │        │(t)     │(km)  │(km)  │(0) │(min) │          │

│1 │ 1987.5-15 │ 全 尺 寸   │众‘100 │      │      │    │      │基 本 成 功 ①│

│  │          │质量模型│        │      │      │    │      │          │

│2 │ 1988-11-15│ 暴 风 雪   │ - 75     │250   │250   │51.6│      │成 功       │

│  │          │号轨道器│        │      │      │    │      │          │

    ①火箭飞行正常，但长约24m、直径4m的全长质量模型在分离后由于仪器电路故障而未能人轨，

溅落在太平洋水域。

4. 2. 2 美国的运载火箭

    美国从50年代开始至今已发展与研制了十几种运载火箭系列，这里介绍有代表性的

几种。

    1．德尔它系列

    “德尔它系列”火箭是在“雷神”中程导弹基础上发展起来的航天运载器。它是世界上

成员最多，改型最快的运载火箭系列。其发射次数居美国之首，美国近18％的卫星都是由

它发射的。“德尔它”发射了世界第一颗地球同步轨道卫星。

    从1959年4月开始发展研制到目前为止已出现40种“德尔它”型号，其370km近地

轨道的运载能力已由最初的271. 8kg增加到3624kg，增加12.3倍；地球同步转移轨道运
载能力已由最初的45kg增加到1819kg，增加39.4倍。

    “德尔它”自1960年5月第一次发射以来已改型22次。各种新型号如表4-5及图4

一6所示。

    由于型号太多，这里只能重点介绍一下“德尔它原型”、“德尔它II”等几个主要的型

号。

    “德尔它原型”是用经过改进的“雷神”作为“德尔它”的一子级，“艾布尔’，计划的“先锋

号”二子级推进系统为“德尔它”二子级所采用，“先锋号”三子级X-248固体发动机成为

“德尔它”三子级。火箭于196。年5月进行首次发射。到1962年完成了12次飞行任务，
取得了91-67％的成功率。火箭从卡纳维拉尔角基地发射。其各子级主要技术性能如下所

示。



表 4一5 新型号出现年份

│年份│ 新型号    │年份│ 新型号    │年份│ 新型号          │

│1960│ 德 尔 它 原 理 │ 1969│ 德 尔 它 L   │ 1980│ 德 尔 它 3910PAM    │

│1962│ 德 尔 它 A,B │ 1971│ 德 尔 它 M 6  │ 1982│ 德 尔 它 3920      │

│1964│ 德 尔 它 C,D  │ 1972│ 德 尔 它 900,│ 1983│ 德 尔 它 3920PAM    │

│    │          │    │1604,1914 │    │                │

│1965│ 德 尔 它 E    │ 1974│ 德 尔 它 2914│ 1989│ 德 尔 它 6925,     │

│    │          │    │          │    │  4925,5920     │

│1968│ 德 尔 它 JIM  │ 1975│ 德 尔 它 3914│ 1990│ 德 尔 它 7925或 7920│

德尔它
  1960

45kg

德尔它
  C

  1963

82kg

德尔它
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263kg
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图4一6 德尔它系列运载火箭



    级数 3 起飞推力 675. 78kN

    全长 28. 06m 推重比 1. 35

    最大直径 2. 44m 运载能力 370km圆轨道271. 8kg
    起飞质量 50. 80t 地球同步转移轨道43. 3kg

                                      一 子 级

    级长 17. 05:n 地面推力 主机666. 86kN

    最大直径 2. 44m 游机2 X 4. 44kN

    发动机 主机MB-3-1 地面比冲 主机2452. 5N " s/k仑
                游机2台 游机2039. 8N " s/kg

    推进剂 液氧／煤油 工作时间 146s

                                      二 子 级

    级长 4. 63m 真空推力 33. 31kN

    最大直径 0. 81m 真空比冲 2618. 38N " s/kg
    发动机 AJ-10-118 工作时间 109s

    推进剂 发烟硝酸／偏二甲腆

                                        三 子 级

    级长 1. 53m 推进剂 固体

    最大直径 0. 45m 真空推力 12. 44kN

    发动机 X-248A7 工作时间 42s

    “德尔它”已将200多颗不同用途的卫星和试验物送人轨道。在这些卫星中有近地、极

地和高椭圆轨道卫星，也有地球同步、太阳同步、日心和月球轨道卫星；有通信、导航、气象

卫星，也有科学、对地观察和各种特殊用途卫星。“德尔它”不仅是美国使用最多的运载器，

而且已多次为英国、加拿大、日本、印度尼西亚、印度等国以及国际通信卫星组织、北大西

洋公约组织、欧洲空间局等发射卫星。

    “德尔它II”运载火箭结构如图4-7所示。它是1986年“挑战者号”失事后美国重新

恢复生产的一次性使用火箭，在激烈竞争下，“德尔它II”被选中作为全球定位系统GPS

卫星的运载工具。1989年2月14日“德尔它6925”首次发射，将全球定位系统卫星

NAVSTAR2-1送人了20350km圆轨道。

    改型后的“德尔它”分为两类。一类是一子级是用9枚卡斯托IVA助推器和RS-27B

发动机的“德尔它6920"（二级）和“德尔它6925”三级火箭；另一类是一级采用9枚

HERCULES环氧树脂壳体助推器和RS-27C发动机的“德尔它7920"（二级）和“德尔它

7925"（三级）火箭。其性能参数如表4-6,所示，构型如图4-8所示。



2. 9m整流罩

图4-7 “德尔它11"运载火箭

表4-6 运载能力

│轨道                  │三级状态“德尔它 II" │

│                      │6925(kg)│ 7925(kg)  │
│。地球同步转移轨道    │ 1447    │ 1819      │

│185/35747km i二28. 70 │ 850     │ 1134      │

│卡角发射              │ 839     │ 1066      │
│·全球定位系统轨道    │ 962     │ 1275      │
│19943/19943 km i二550 │        │          │

│卡角发射 发射方位500   │        │          │
│        发射方位1120  │        │          │
│·“闪电”轨道        │        │          │

│366/40051km i=63.40   │        │          │

│范登堡基地发射        │        │          │

│轨道                  │二级状态“德尔它 II" │

│                      │6920(kg)│ 7920(kg)  │
│·太阳同步轨道        │ 2567    │ 3261      │

│824/824km i二98. 70   │ 3983    │ 5039      │

│范登堡基地发射        │ 3025    │ 3819      │
│·近地轨道            │        │          │

│185八85km i=28. 70    │        │          │

│卡角发射              │        │          │
│185/185km i=900       │        │          │

│范登堡基地发射        │        │          │
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    目前正在着手进行“德尔它”的下一步改进计划。改进的主要项目有：1)研制3. 04m

直径、9. 25m长整流罩;2）引人液氧／液氢二子级；3)换用钦合金燃料箱；研制高能上面

级。图4.9中所示为正在考虑的“德尔它II”改进型号。

    2．大力神系列

    “大力神系列”运载火箭由洲际导弹“大力神2”发展而来。它由“大力神2"“大力神

3",“大力神34",“大力神4"和“商业大力神3”组成，如图4-10所示。目前正在使用的有

“大力神2SLV",“大力神4”和“商业大力神3”等3种型号。

    “大力神系列”火箭自1964执行首次任务以来，截止1994年底共执行184次任务，成

功17。次，成功率92.4％0“大力神系列”火箭主要特征如表4-7所示。

    “大力神3”是美国第一种由国防部提出研制的军用运载火箭。主要用于发射2̂"11t

级的军用卫星。

    “商业大力神3”总体布局如图4-11所示。它是一种使用4m直径大型整流罩的三级
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火箭，它是1986年挑战者号航天飞机失事后又一个重新发挥作用的商业运载火箭。由两

枚固体助推器、芯级、延伸舱和整流罩组成。其基本型可将两个有效载荷送人近地轨道，配

上各种上面级后可执行地球同步转移轨道、地球同步轨道、月球轨道、星际飞行等任务。火
箭各种整流罩可适用于目前设想的全部商业有效载荷。

                                  图4一9 “德尔它”改进型

        LEO一近地轨道；GTO一地球同步转移轨道；GPS一全球定位系统轨道

        ①：·基础型；②：·3.2m直径整流罩 ·二子级采用液氧／液氧RL- 10发动机；③：·3.97m

直径整流罩3.2m直径整流罩 ·二子级采用液氧／液氢RL一10发动机：④：·3-05m直径整流罩 ·

PAM-D三子级 ·加长型“德尔它I”二子级 ·两枚“德尔它 1 7925”一子级 ·12枚GEM固体助推器；

⑥:3·97m直径整流罩 ·二子级采用液氧／液氢RL-10发动机 ·两枚“德尔它17925”一子级 ·12枚
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表4-7“大力神系列”火箭主要特征

│运载火箭        │级│ 全长    │最大  │起飞    │起飞    │运载能力（(t)                   │使用起        │

│                │数│ (m)     │直径  │质量    │推力    ├────┬───┬───┬───┤止日期        ││                │  │        │(m)   │  (t)   │(kN )   │185km   │地球 同 │同步转 │逃逸   │              │

│                │  │        │      │        │        │圆轨道  │步轨道│移轨道│轨道  │              │

│大力神2LV4      │2 │  33-22 │3.05  │148.31  │1912.7  │3. 62'  │1.63  │  1. 1│1.134 │  1964. 4. 8  │

│大气神2SLV'b    │2 │36-42.9 │3.05  │  155   │1912.7  │3. 175  │3.35  │  4.4 │  0. 6│  -1966-11    │

│  大力神2S      │3 │  390   │5.10‘│272-76  │4595.0  │4.897   │1.905 │  7.0 │3. 15 │1988. 9.5-    │

│  大力神3A      │3 │  39.2  │3.05  │-̂169   │1912.7  │3.30    │1.817 │4.626 │  5.4 │  164-9. 1    │

│  大力神3B      │3 │39-84-  │3.05  │^166    │2313.0  │3. 60(" │1.895 │4.944 │      │  -1965,5     │

│  大力神3C      │3 │  41-54 │9.70  │-636    │10675.7 │13-41   │4.54  │1.882 │      │  1966.7-29   │

│  大力神3D      │2 │  39.8  │9.70  │-634    │10675.7 │  13.6  │5.67  │      │      │  -1984.4     │
│  大力神3E      │3 │  -50.6 │9. 70 │  ^644  │10675. 7│  15.4  │2.313 │      │      │  1965. 6. 8  │

│  大力神34B     │2 │    47.2│ 3.05  │  184   │2353.1  │3.74    │      │      │      │  -1982. 3    │

│  大力神34D     │2 │  48.8  │9.82  │688-78  │12419.4 │14.36   │      │      │      │  1971. 1. 15 │

│  大力神3D/     │3 │  49-35 │9.82  │688.8   │12419.4 │14. 74  │      │      │      │  -1983.6     │

│    过渡级      │3 │  49-35 │9. 82 │690.9   │12419.4 │17-74   │      │      │      │  1974. 2. 11 │

│大力神34D/      │2 │  49.35 │9.82  │-693. C │12419.4 │21.55   │      │      │      │  -1977.9     │
│  惯性上面级    │3 │  48.2  │9.82  │  -695  │12419.4 │        │      │      │      │  1971.3.21   │

│  商业大力      │3 │  48.2  │9.82  │  ^698  │12419.4 │        │      │      │      │  -1987.2     │

│    神 3(D       │3 │    48.2│ 9.82  │  '̂682 │12419.4 │        │      │      │      │  1982.0-30   │

│  商业大力      │2 │    48.2│ 9.82  │855.9   │  14700 │        │      │      │      │    1989.9    │

│  神3/过渡级    │2 │  63. 14│ 10.0  │929.9   │  15124 │        │      │      │      │  1990. 1.1-  │

│  商业大力神    │3 │  53-99 │9.82  │  889   │  14700 │        │      │      │      │1989-6. 14--  │

│3／惯性上面级   │3 │        │10.0  │  936   │  15124 │        │      │      │      │1990. 11. 13- │

│  商业大力      │3 │        │9. 82 │  868   │  14700 │        │      │      │      │              │

│神3/PAM-D       │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │

│大力神4NUSIn    │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │

│大媲罕    4 SII │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │
│半人马座GI0     │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │
│  大力神 4/      │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │

│半人马座GII     │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │
│  大力神 4/惯    │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │

│  性上面级①    │  │        │      │        │        │        │      │      │      │              │

①目前使用的火箭;② 483km轨道；③极地轨道；④不包括有效载荷。
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前部有效载荷

                              图4-11 “商业大力神3”总体布局

    “商业大力神3”是“大力神34D”的改型。改型使火箭的近地轨道运载能力提高

385. 6kg并具有双星发射击能力。“商业大力神3”于1990年1月1日进行首次发射。截
至1994年底共执行3次任务，成功率66.7%。火箭全部从卡纳维拉尔角发射。其主要技

术性能如下所示。

级数

最大直径

（包括助推器）

2或3级 推重比 1.83 (2级）

9-82m 运载能力

全长

起飞质量

48.2m（双星）

--693t(2级）

起飞推力 12419. 44kN

二级：146/259km

    28. 60倾角

轨道14. 74t

三级：地球同步

      转移轨道

1. 28̂ -4. 99t

4. 2. 3 欧洲空间局的运载火箭

    1．阿里安系列

    “阿里安系列”是欧洲空间局所属11国联合研制的大型液体运载火箭系列，迄今已发

展了5种型号，“阿里安1-S5"。主要用于向地球同步轨道发射各类应用卫星。其主要性能
及结构如表4一8及图4一12所示。



表4-8“阿里安系列”总体参数和运载能力

│型号名称  │级数（n)│ 全长（m)│最大直径│起飞质量│起飞推力│ 运载能力      │

│          │        │        │  (m)   │    （t)│  (kN ) ├───┬───┤

│          │        │        │        │        │        │LEO "  │ GTO '" │

│          │        │        │        │        │        │(kg)  │  (kg)│

│阿里安 1   │3       │47.7    │3.8     │210.3   │2360    │2500  │ 1850  │

│阿里安 2   │3       │49.5    │3.8     │222     │2700    │5000  │ 2175  │

│阿里安 3   │3       │49.5    │-6      │242     │2700    │5800  │ 2854  │

│阿里安441-│ 3       │59.8    │-9      │470     │5400    │--9400│ 4200  │

│阿里安5   │2       │52. 76  │-12     │733     │15900   │22000 │ 6900  │

    ，近地轨道；二，地球同步轨道

    “阿里安1”于1973年12月开始研制，1979年12月首次试飞。地球同步转移轨道的
运载能力为1850 kg.

    “阿里安2”和“阿里安3”芯级同属一种技术状态，“阿里安3”是在“阿里安2”的基础

上捆绑了两枚固体助推器。“阿里安3”的地球同步转移轨道的运载能力为2854kg，主要用
于一箭双星发射。

    “阿里安4”是在“阿里安3”的基础上发展起来的，1982年开始研制。它包括6种不同

的型号，其地球同步转移轨道的运载能力可在1900 - 4400kg范围内改变。该种火箭于
1988年6月首次试飞成功后转人正式商业发射，到1994年12月总共发射42次，30次成

功。
  1988

阿里安4

1981二了旦蕃        2

1995一 96

阿里安5
新型号

拟m新整流取

加
的
一加

03m整流翠 宽
整

双星支架
帕．4m整流罩

仪器舱
新仪器舱结

低温三子
长级10.7t

8t推进剂
双星支架

推进剂

二子级 34t推进剂 加长级 仪器舱

UH25十NZ（）N204

一子级 副操瓢 2到4枚

226t推进10,

2枚捆绑

UH25十N204 捆绑固I
或液体
助推器

固体助推器

起飞质皿飞.‘I210t 49m

222t

同步转移轨道1850kg 2175kg

49 m

242t

289kg

    58. 4m

470t (AR441）

    4200kg

  52. 7m

    725t

5800  6900kg

                              图4-12 “阿里安”系列火箭

    “阿里安4”设计中所采取的主要措施包括：

    1)在“阿里安4�一子级周围捆绑固体或液体助推器，其组合型有不带助推器的40

型，捆绑两枚和4枚固体助推器的42P与44P型，捆绑两枚和4枚液体助推器的42L与

44L型，和捆绑两枚固体助推器和两枚液体助推器的44LP型。其运载能力及结构如表4

一9及图4-13所示。
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    2)采用多种卫星支架（单星、双星和多星的）和整流罩（短、长、特长型）的搭配型式，可

满足多种商业应用卫星的需要，可发射世界各大卫星公司生产的多数卫星。
    3)在法属圭亚那航天发射中心建造第二发射场ELA-2，提高发射适用性，增加发射

率。

    “阿里安4”的主要技术性能如下。

                        表4一9“阿里安4"的6种型号的运载能力

│                  │｝ 运载能力（(kg)                    │
│                  │｛441 │ 40  │42P │44P │421,│ 44LP│

│地球同步转移轨道  │一     │2600│ 3000│ 3200│ 3700│ 4200│

│(200/35800km,70)  │      │    │    │    │    │    │

│  太阳同步轨道    │一     │3400│ 4100│ 4500│ 5000│ 6000│

│(800/800km,98. 50)│      │    │    │    │    │    │
│  近地球轨道      │一     │6000│ 6500│ 7000│ 8300│ 9400│

│(550/500km , 70 ) │      │    │    │    │    │    │

AR40   AR42P   AR44P        AR42L AR44LP

图4-13 “阿里安4”的6种一子级与助推器的组合型式
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    级数 3 起飞推力： 2700kN (40)
      全长 57-59.8m        4000kN (42P)

              （取决有效载荷整流罩） 5300kN (44P)

  最大直径 、9m        4050kN (42L)

  起飞质量： 243t(40)        5350kN (44LP)

                  320t(42P)        5400kN (44L)

                                              推重比： 1.13(40)

                355t(44P)        1. 27(42P)

                  363t(42L)        1. 52(44P)

                  418. 5t (44LP)        1. 14(42L)

                  470t(44L)        1. 30(44LP)

                                                                        1. 17(44L)

    “阿里安5”是根据商业发射市场和近地球轨道开发利用的需要从1988年I月开始

研制的大型捆绑式火箭，主要用来向地球同步轨道和太阳同步轨道发射各类卫星和向近

地球轨道发射哥伦布无人照料自由飞行平台及为支援国际空间站哥伦布舱与自由飞行平

台的正常运行定期发射载人“使神号”航天飞机。

    根据任务要求，给“阿里安5”规定的运载能力、可靠性、成本与适用性的指标为：

    1)能够将质量6900kg的有效载荷送人倾角5-120的地球同步转移轨道。这相当于

火箭具有发射6000 kg的双星或发射5500kg的三星运载能力。

    2)能够将质量18000 kg的空间站舱或哥伦布自由飞行平台送人500km X 500km x

28.5”的近地圆轨道和将12000kg的哥伦布极地轨道平台送人高度800km和倾角98. 60
的太阳同步轨道。

    3)要能够将质量22000kg的“使神号”航天和资源舱送人倾角28. 5。的90km X
450km的转移轨道。

    4)“阿里安5”在执行非载人任务时，规定全箭可靠性指标为。．985；发射“使神号”

时，基础级可靠性指标定为0.99。为了确保航天员的安全性，给“阿里安5"/“使神号”规定

固有不安全指标为10_%

    5)按照每年发射8次，其中4次为向地球同步转移轨道发射计算，“阿里安5”向地球

同步转移轨道的双星发射费用比“阿里安44L”至少低10％，而每千克有效载荷的运载费
比“阿里安44L”减少约45%。

    6)配备多种有效载荷支架和整流罩，供发射各种大、中、小型有效载荷选用，增强火

箭的适用能力。

    “阿里安5”的主要技术性能如下。

    级数 2 推重比 1.5

    全长 52.76-54m 运载能力

    最大直径 12. 2m        6900kg (300/36000km , 5*- 120 )

    起飞质量 713-733t        1800 kg (500/500km, 28. 50)

  84



起飞推力 12000̂  15900kN 1200 kg(800/800km,98. 50)

22000 kg(90/450km,28. 50)

    “阿里安5”由上、下两大部分组成。下面部分是基础级，由液氧、液氢芯级和两枚捆绑

的固体助推器组成。芯级采用一台真空推力1120kN，工作时间约590s的HM-60火神发

动机，贮箱中加注156t推进剂，完成任务后由气压控制脱离轨道，以免在空间遗留残骸；

固体助推器每枚装有230t固体推进剂，推力5400kN，工作时间123s。它们在芯级发动机

点火后3s点火，使整个火箭起飞，一直工作到火箭达到约55km高空时工作结束，与芯级

分离并回收检查。基础级对火箭的任何任务都适用。但上面部分却与任务直接相关：对于

非载人任务，这部分是由上面级、仪器舱、卫星支架和整流罩组成的第二级；而对于载人任

务，这部分是“使神号”空间运载器及其对接支承结构。其各部件配置如图4-14和图

4一15所示。

整流革

工业设计 主承包商
法国航空航天公司 瑞士康特拉夫斯公司

SPELTRA双星支架

仪器舱
主承包商

主承包商：德国道尼尔公司

Lg二子级

法国马特拉公司 研翻单位：
德国MBB/ERNO公司

P230助推器
研制单位：
法国航空航天公司

H150一子级
研制单位：

助推器；法国 法国航空艘天公司

意大利欧洲推进
装t公司

地面设备
主承包商：法国国家
航天研究中心
HM60试车台
主承包商：法一德
欧洲动力装里公司

HM60火神发动机
主承包商：法国欧洲

(SEP）和德国航空航天研究
试验室（DFVLR)

动力装！公司

图4一14 “阿里安5”运载火箭

4. 2. 4 中国的运载火箭

我国的运载火箭也是在弹道式导弹的基础上发展起来的。目前已研制成功“长征”一、
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整流罩

整流革
检查口盖
航天器标准支架

有效载荷外支承结构 排气孔

航天器标准支架

姿态控制组合件

分离系统检查口盖

二子级发动机 分离系统

固体助推器
一子级前裙

助推器头锥

固体助推器连接接头
（回收舱）

一子级液氧箱
固体助推器

一子级液氢箱

固体发动机喷管
后裙段 HM 60火神发动机

锥形发动机架

                              图4-15 “阿里安 5”部件分解图

二、三、四号和“风暴一号”五种运载火箭。

    首先在“CSS-2”中程导弹的基础上发展了“长征一号”三级运载火箭。它的一、二级均

采用硝酸／偏二甲脐液体火箭发动机，第三级采用固体火箭发动机。

    随之，在“CSS-4”洲际导弹的基础上发展了“长征二号”系列运载火箭，这是一种采

用四氧化二氮／偏二甲腆可贮存推进剂的二级运载火箭。

    “长征三号”是一种新型的运载火箭系列，它的一、二级是在“长征二号C”的基础上发

展起来的，第三级是采用了具有二次起动能力的液氢／液氧液体火箭发动机。

    “长征四号”也是一种三级火箭，是在“风暴一号”运载火箭的基础上研制而成的。

    到目前为止，在以“长征二号C",“长征三号一，、u长征三号A”为芯级的基础捆绑若干

组合的助推级已形成10余种运载火箭型号，我们在下面将重点介绍一些型号。

    ·长征二号系列

    “长征二号（CZ-2)系列”运载火箭是中国研制的近地轨道运载器，研制起始时间是

1970年。

    目前，“长征二号系列”由“长征二号，"(CZ-2) (1974年首次发射）、“长征二号C'(CZ-

2C)(1982年首次发射）、“长征二号E"(CZ-2E) (1990年首次发射）、“长征二号D" (CZ-

2D) (1992年首次发射）等4种型号组成。其中“长征二号”已于1979年停止生产，正在使

用的“长征二号系列”运载火箭有“长征二号C",“长征二号E”和“长征二号D"3种（见表

4一 10)。



表4-10 “长征二号系列”总体参数

│型号名称  │ 一          │全长    │最大直径│起一t质量 │起飞推力│ 运载能力    │

│          │    级数    │(M)     │  (m)   │    (t)   │  (kN ) │ （近地轨道）│

│          │            │        │        │          │        │    (kg)    │

│长征二号  │ 2           │31. 170 │ 3.35    │190       │2786    │1800        │

│长征二号C │ ！ 2         │35. 151 │ 3.35    │192       │2786    │2400        │
│长征二号 E │ ｛ 2         │49. 686 │ 11.45   │462       │5923    │9200        │

│          │｝（带助推）│        │        │          │        │            │
│长征二号 D │ ｝ 2         │33. 667 │ 3.35    │237       │2961    │3100        │

表 4-11 “长征三号系列”总体参数表

    注：、不含整流罩；＊＊地球同步转移轨道的运载能力

    “长征二号”运载火箭是中国航天运载器的基础型号。在“长征二号”的技术基础上，发

展了“长征二号系列”运载器、“长征三号系列”运载器和“长征四号系列”运载器。

    1975年11月26日第2枚“长征二号”发射成功，将中国第1颗返回式卫星准确地送

人预定轨道。

    “长征二号E"(CZ-2E）是以加长型的“长征二号C”为芯级，捆绑四个液体助推器组成

的低轨道两级液体推进剂运载火箭，图4-16给出了该运载火箭的全貌。

    “长征二号E”运载火箭可以把9. 2t的有效载荷送人倾角为28. 50、高度为200m的近

地圆轨道，如配以合适的上面级，可把约3t的有效载荷送人地球同步转移轨道。“长征二

号E”可以承担发射国内、外大型通信卫星任务。必要时，经适当适应性修改后还可以用来

发射小型载人飞船。

      ·长征三号系列

    “长征三号系列”运载火箭由“长征三号”、“长征三号A",“长征三号B”和“长征三号

C”四种火箭组成，见表4-11，图4-17给出了该系列火箭汇总图。它们是在“长征二号”

火箭基础上发展起来的三级火箭。它们区别于“长征二号系列”的特点是：

    1)都是三级火箭；

    2)三子级使用液氧和液氢作为推进剂；

    3)三子级的发动机可以多次起动；

    4)可以直接将有效载荷送人地球同步转移轨道。

    ·长征三号A
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有效载荷

                            图4一16 “长征二号E”运载火箭全貌

    “长征三号A"(CZ-3A）运载火箭是在“长征三号”火箭成功之后重新研制的一种三级

大型运载火箭。它是长征三号系列火箭的基本型号。CZ-3A火箭1994年首次飞行试验成

功。图4-18为该火箭外形及总体布局图。

    “长征三号A”运载火箭主要运载地球同步转移轨道的有效载荷，也可以运载低轨道、

极地轨道或逃逸轨道的有效载荷。

    CZ-3A的一、二子级基本上与CZ-3的一、二级相同，只是结构尺寸有某些改变，如尾

翼加大，贮箱增长等。三子级则是新研制的，采用了许多先进的技术，如数字化、小型化的

控制系统、四框架挠性平台、大推力氢氧发动机、冷氦增压系统、推进剂利用系统和用氢气

发动机作动力的伺服机构等。

    ·长征三号B

    “长征三号B"(CZ-3B）运载火箭是在CZ-3A和CZ-2E火箭的基础上研制的大型三级

液体捆绑火箭，芯级基本上就是CZ-3A，而助推器及其捆绑结构则与CZ-2E的相同。图4

一19为该火箭外形及总体布局图。
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CZ-3 CZ-3A CZ-3B CZ-3C

图4-17 “长征三号系列”运载火箭汇总图

    ·长征三号C

    “长征三号C"(CZ-3C）与“长征三号B”相比只有两处不同，一是取消了助推器的尾

翼；二是减少了两个助推器。其一、二、三子级的性能与结构与CZ-3B的一、二、三子级完

全相同。

    CZ-3C于1997年年初开始飞行试验并投人使用，其主要任务是发射地球同步转移轨

道的有效载荷，可以进行一箭多星发射或发射其它轨道的卫星。

    CZ-3C的地球同步转移轨道的运载能力为3.7to

      ·长征四号系列

    “长征四号系列”运载火箭由“风暴一号”(FB-1),“长征四号”(CZ-4),“长征四号A"

(CZ-4A),“长征四号B" (CZ-4B）等火箭组成。FB-1是一种两级火箭,1969年8月开始研

制，主要用来发射拳轨道科学试验卫星，曾研制过三种状态的火箭，1982年停止使用。在
FB-1基础上，于1979年开始研制三级常规运载火箭，代号为CZ-4，作为发射地球同步轨

道卫星的运载火箭的另一方案，1982年停止研制。在此基础上转人研制CZ-4A火箭，用

于发射太阳同步轨道卫星，并于1988年9月7日成功地将中国第一顾试验气象卫星—

“风云一号”送人预定轨道。1990年9月3日进行了第二次发射试验，将三颗卫星同时射

人预定轨道。1989年2月在CZ-4A基础上，又开始研制CZ-4B火箭，可运送尺寸和质量

更大的对地观察应用卫星。
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有效载荷整流罩

图4-18 “长征三号A”火箭外形及总体布局图 图4一19 “长征三号B'，火箭外形及总体布局

“长征四号系列”火箭的总体参数和运载能力见表4-120
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表4一12 “长征四号系列”总体参数和运载能力

│型号名称│ 级数│ 全长    │最大直径│起飞质量│起飞推力│ 运载能力            │

│        │    │(m)     │  (m)   │    (t) │  (kN ) │  (kg)              │

│FB-1    │2   │ 32. 57  │ 3. 35   │192.679 │ 2746    │1500（近地轨道 ）    │

│CZ-4    │3   │41-901  │ 3. 35   │248.926 │ 2942    │1250(地球 同步轨道） │

│CZ-4A    │ 3   │ 41-901  │ 3. 35   │241.092 │ 2942    │1500(太 阳 同 步 轨 道 ） │

│CZ-4B   │3   │45. 576 │ 3. 35   │248.470 │ 2971    │2200（太阳同步轨 道）│



第五章 运载火箭飞行原理

    为了把航天器（有效载荷）从地面送到预定的空间轨道，运载火箭必须克服地心引力

及穿越地面稠密大气层时的大气阻力，而这离不开火箭发动机的强大推动作用。运载火箭

工作段又称航天器轨道飞行主动段。在这个阶段的飞行过程中，运载火箭要受到哪些因素

的影响和作用，它采用什么样的飞行方式，又怎样使航天器在预定高度获得轨道运动需要

的速度，这就是本章所要研究的问题。

5. 1 作用在火箭上的空气动力

5. 1. 1 升力和阻力

    一、空气动力

    当火箭以一定的速度在大气中运动时，在火箭各部分都会受到空气动力的作用，这些

空气动力的总和，就是火箭的总空气动力，通常用R表示。我们可以将空气动力R向任意

方向进行分解。空气动力R在火箭的对称平

面内并垂直于速度向量v的分量就是升力

Y，而R在顺气流速度向量，方向的分量就是

阻力X，如图5-1所示。

    空气动力的产生原因，大致可以分为压

力差和粘性摩擦两大类。下面就根据压差和

摩擦两方面的原因简单地讨论升力和阻力产

生的物理原因。

    二、升力

    为了进一步说明升力的产生，通常用低

速飞机飞行常用翼型进行讨论。如图5-2所

示，当空气流经翼面时，流线形成了一根根变截

面的流管，翼面上表面流管截面变小，这些地方

气流的流动速度变大，气流压力减小，翼面下表

面流线形成的流管截面变化很小，气流的流速

和压力变化都很小。因此，机翼的上下表面气流

压力的合力向上，即产生升力。

R（总空气动力）

图5-1空气动力的分解

流管细流速大

流管粗流速小

图5一2 升力示意图

    另外，当考虑的是对称翼型，并将其平放在气流中时，这时则上下翼面的压强分布是

完全对称的，这样上下翼面上就没有压力差存在，也就没有升力。如果使翼型与流场气流
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方向有一定夹角（即有一定迎角a)，这时气流就会出现和非对称翼型类似的流动现象，使

得上下表面的压强分布不对称，从而也会产生升力。

    三、阻力

    火箭的阻力按其产生的原因不同，可以分为摩擦阻力、压差阻力等。

    1.摩擦阻力

    摩擦阻力的产生是与空气的粘性分不开的。因为有粘性的空气流过火箭，紧贴火箭表

面的一层速度降到零。从火箭表面向外，气流速度才一层比一层快起来。气流速度之所以

越贴近火箭表面越慢，归根结蒂是由于空气流动受到火箭表面摩擦作用的结果。根据作用

和反作用定律，被减慢的空气必然给火箭表面一个与飞行方向相反的反作用力，这就是摩

擦阻力。摩擦阻力不论在低速飞行和超音速飞行时都是存在的。

    2．压差阻力

    从空气动力学可以知道，空气流过机翼的过程中，在机翼前缘部分受机翼阻挡，流速

减慢，压强增高；在机翼后缘，由于气流分离形成涡流区

（见图5一3)，压强减小。这样，机翼前后便产生压力差，

形成阻力。这种由于前后压力差形成的阻力叫做压差阻

力。运载火箭中的箭身，及尾翼部分也会产生压差阻力。

    当运载火箭进人超音速飞行时，还会产生波阻。这主

要是空气绕流过物体时产生离体头部激波和附体尾部斜

分离点 涡流区

图5一3 翼型表面的气流分离

激波等流动现象，从而改变了沿飞行物体表面的整个流动情况。这种阻力称激波阻力（简

称波阻）。

5. 1. 2 升力系数。、和阻力系数。二

    在空气动力学中，要说明一枚火箭的升力特性，通常不直接用升力的大小，而是用在

单位面积和单位动压条件下能产生多少升力，即升力系数。来衡量、动压定义为合PU2，其

中。为火箭所在当地大气密度，？为火箭速度）。升力系数。实际上就是把升力y用合pv2S
去除，即

      ，，／1 ，。
C,幸 I／二丁阵，一0

                    二

(5一 1）

式中S为任意选取的参数面积。

    如果要衡量两枚火箭的升力性能的好坏，只要比较在同一条件下的升力系数C，的大
小就可以了。另外还应加以说明的是，在其它条件相同时，几何外形相似的火箭，其升力系

数是一样的。

    和升力系数相类似，阻力系数Cz和阻力X之间的关系可以表示为

      ，，／1 ，。
Cr _ 人／万 Pv-.

                      奋

(5一 2)

    同样，为了衡量火箭的阻力特性的好坏，也不是直接看其阻力大小，而是看阻力系数

的大小。
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    阻力系数c二和升力系数c，随马赫数Ma(马赫数定义为速度与当地音速之比）及迎角

a变化的典型曲线，分别如图5-4和图5-5所示。

0.75

0.50

0.25

│ 去  │  │、卜～      │      │  │              │
│        │、‘～～．  │          │、．、．      │

│        │、、．～、．│          │．．．‘尸－～│

│        ├──────┼───┐  │．勺．．臼 ．   │

│        │            │I、六  │  │              │

│二夕│  │            │      │  │              │
│    │  │            │ 1      ├─┼───────┤

│    │  │            │00    │  │              │

图5-4 阻力系数。，与Ma数和迎角a的关系 图5-5升力系数‘，与Ma数和迎角a的关系

5.2 变质量物体的动量方程及火箭的理想速度

5. 2. 1 变质量物体的运动方程

    设有一变质量物体，以速度v在运动。在物体运动的过程中，不断有以与v完全相反

的相对速度u。的微量质量块△m与物体m相结合在一起运动。由图5-6知道，两个质量

没有结合之前所具有的动量为

                                      my＋ Am (v一 u,)        (5一 3)

两个物体结合之后的动量则为

                  (m十 △m) (v＋ w )        (5一 4)

若在At时间内，质量△阴以相对速度u。附加到质量m上

去，并在此时间内作用有外力Q。根据牛顿定理得知在At

时间内动量的变化量等于作用外力的冲量，故

  (m 十 △m)·(v＋ AV）一 my一 △m(v一 Zle）二 AtQ

                                                        (5一 5)

上式可以改写为

                            mAv＋Amue＋Am细 二山Q

若忽略二阶小量Amdv，上式可写成

翎 任习
图5-6 变质量物体动

        量方程的推演

(5一 6)

  AV . Am 。
m 二二．州一一n-ue今 铭

      乙玉乙        L二2

(5一 7)

或

这就是变质量物体的运动方程。

dv

dt一

  dm ．。
ue -不丁十 叼

      （IL
(5一 8)

  我们可以看出，一dmdt u。是由于质量变化所产生的力，这个力便称为反作用力。如果
瓮>0，即系统的质量增加，这个力便是制动力，它会使物体的速度降低。如果瓮<0，



即系统的质量减少，那么，一dindt "。就是推力。对采用火箭发动机的火箭来说，在发动机工
作时，瓮<0，故火箭的飞行速度不断增加。
5. 2. 2 单级火箭的理想速度

    所谓理想速度是指在不考虑重力作用和空气动力作用时所能产生的速度。在此情况

下，式（5-8)中的外力Q就为零。故上式可以改写成

 
 

7

一

矛

盯

b

一d
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

心

 
 
 
 

“
dv

dt一

」 dm
口v ＝ — 林e—

                          7刀

对上式进行积分求得

v一V0＝一u, (lnm一lnm0

若发动机点火时火箭的速度为零，即V0二0，则

              ,_  7刀
v 今 一 u'in —

                    7儿0

(5一 9)

  上式电ue为火箭发动机的喷射速度，mMO通常用。(p‘，表示。。越，/J0 ,火箭的速度
越大。当所有的燃料都用完时，质量m就等于火箭的空载质量mf。故火箭的末速度（即最

大速度）vfId是

                                  vfd＝一u,ln,u f        (5一10)

    单级火箭的luf值大致在0.1-0.3的范围内。若取p，二0. 1,u, =2800m/s，那么，Vfjd
只可能达到6425m/s。故还不到第一宇宙速度7900m/s。此外，实际火箭的速度还应计及

气动阻力和重力的影响，这时vfra值还要减小，所以为了提高火箭的速度使其达到第一宇

宙速度、第二宇宙速度（11200m/s)，在目前的技术条件下，只有采用多级火箭才有可能。

当然，近几年以来，人们已在研究单级人轨的航天运输系统。可以预计，在21世纪一定会

有单级人轨的运输系统投人运行。

    所谓多级火箭，就是由几个火箭联接而成的组合火箭。图5-7是一个三级串联结构

的例子。第一级发动机的功率最大，能使整个三级串联结构上升，并达到一定的速度。一

级发动机的燃料消耗完后，一级发动机就和燃料贮箱一起抛掉。而后点燃二级发动机，使

火箭继续加速飞行。当二级发动机工作结束时，同样将其发动机和燃料贮箱一起抛掉。第

三级发动机工作后，使第三级继续加速飞行，使其速度达到所需的数值。

    若用产，、产：和产。分别表示一、二、三级火箭的非燃料的质量与各相应级的起始质量之
比（但是应该说明的是：二、三级的燃料质量在一级中应该看成是非燃料质量；同样在二级

火箭中，三级的燃料质量，也应该看成是二级的非燃料质量）。根据单级火箭的理想速度方

程，不难写出各级火箭的理想速度。

    第一级火箭燃料烧尽时，火箭的速度为

                                  V1二一ue11nP1

    第二级火箭燃烧燃尽时，在这一段时间内所产生的附加速度v：为
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                    V2＝一ue21n/12

同理可以求得第三级火箭发动机工作过程中所产生的附加速度V3

                          V3＝一ue31n/13

在上面的三个表达式中，ue1 , ue2 . ue。分别表示一、二、三级火箭发动机的

喷射速度。

    这样就不难求出三级火箭发动机工作结束时的理想速度为

Vf1d- V1十 V2＋ V3

  ＝一ve11n/-i1一ue21n/L2一Ue3ln/13
5一 11）

    由此可见，可以通过采用多级的形式获得较大的终点速度。如若取

/le，二/le：二143二2200m/s（这对现代发动机是很平常的）和/11 - /12 - /13

＝0.2，由式（(5-11)可求得

                        Vfid“一 22001n(0. 2)3

                            二 10600m/s

    如果再从这个速度中除去由于空气阻力和地心引力而带来的损

失，实际最终速度也就只能等于第一宇宙速度，即人造地球卫星速度的

数值。所以就目前而言，要发射人造地球卫星等航天器，一般均要使用

多级运载工具。

图 5一7 三级

    串联示意图

5. 2. 3 作用在火箭上的力

    火箭在空间飞行时，不断地改变着它的运动速度和姿态，这是由于有外力作用的结

果。作用于火箭上的力有重力G、空气动力R和火箭推力尸等。

    1．推力

    火箭的推力由两部分组成，一部分是由火箭发动机喷出的燃气流动量变化产生的，称

为火箭推力的动分量；一部分是由发动机出口压力p。与当地大气压力pa不相等产生的，

称为火箭推力的静分量。由此，可以导出火箭推力的表达式：

                              P＝mue＋人(pe一pa)        (5一12)

式中Ae— 火箭发动机喷口处的横截面面积。

    从推力表达式可以看出：火箭的推力大小与火箭的飞行速度无关，与火箭发动机喷出

的燃气流速度成正比，而且随火箭飞行高度增加而增大。

    通常是由火箭发动机的推力或空气动力中引出控制力来实现火箭飞行姿态的控制和

使火箭精确人轨。对于现代大型火箭，多数采用摇摆火箭发动机或在发动机喷管中安装燃

气舵的办法来产生控制力。前者使火箭发动机的推力损失较小，应用较为广泛；后者使火

箭的推力损失较大，一现代运载火箭已经不采用这种办法，但由于使用燃气舵，结构简单，可

靠性高，在某些战术火箭中还得到应用。

    2．重力

    地球上的一切物体都受到地球的吸引作用，这种主要由于地球的吸引作用使物体受

    96



到的力称为重力。严格地讲，重力由两部分组成，一部分是地心引力G。，它作用在火箭的

质心上，与地球的引力加速度方向一致，指向地心；另一部分是由地球自转产生的离心力

Ga。因此，重力可表述如下：

                            ‘＝Go＋Ga二M(g＋a)        (5一13)

式中9— 火箭所受地球引力产生的加速度；

    a— 火箭随地球自转产生的离心加速度。

    由于地球的自转角速度很小，离心力Ga相对地球的地心引力G。是个小量，在近似分

析计算时，可以忽略离心力G,。

    3．空气动力

    作用在火箭上的空气动力R通常用升力Y和阻力X表示，在火箭有偏航运动时，还产

生侧向力Z。因为空气动力的作用点（通常称为“压心”）与火箭的质心不重合，所以，空气

动力R还产生相应的空气动力矩。空气动力矩沿箭体坐标系的三根轴可以分解为偏航力

矩MY、俯仰力矩M：和滚动力矩MX。

5. 3 火箭运动方程

    火箭在空间运动时，可以认为是一个刚体在空间的运动。这样火箭在空间的运动可认

为是由其重心的移动和绕其重心的转动两部分组成。这些运动都应服从一般刚体运动的

力学定律。

5.3.1 火箭重心运动方程

    我们从牛顿第二定理建立火箭重心运动方程。为了使问题简化，假设火箭的重心始终

在某一固定的铅垂面内运动，即始终在固连地面坐标系内的xgAyg平面内。这样火箭重心

运动速度向量v和作用在火箭上的力也应该在此平面内。一般情况下作用在火箭上的力

有重力G、推力P、升力Y和阻力X，这些力在平面内的作用方向如图5一8所示。把这些

力分别向弹道坐标系的Ox轴和汤 轴分解，其结果为

                                F，二 Pcosa一 X 一 GsinO

                            F, = Psina＋Y一GcosO        (5一14)

式中F,,凡— 分别为作用力在Ox,勿 轴上的分量。
    火箭重心在铅垂平面内的一般运动形式是曲线运动。这时，火箭重心运动的加速度可

以在弹道坐标系Oxy中分解为两项：一项为重心运动加速度在Ox轴上的分量ate.；另一项

为加速度在Oy轴上的分量ay。根据弹道坐标系的规定，我们不难理解，‘就是代表着火箭
＿ 、、＿＿，，，＿，＿＿ ．＿＿ 一 。。、‘一 ， ，。一 ，，＿～ ．，e.,Ov -dv ＿ ，．，、， 。～‘ 、、＿＿，。
重心运动的切向加速度，即速度大小的变化率v（即岁 或赘），而a，则为火箭重心运动的
3"u .'    7J HJ %J1 J 1414.11=1-'’1̂r XII/X/I'J一NJ～ 『“一 “、~'_ L.t～       dt ' 1 1114一，乃切刀2、俐书’．～，“J

法向（向心）加速度，它代表火箭重心的切向速度二和速度向量的转动角速度。一AB或dO7L 1'J、I-,一。／/J H X_ /X T“ fl. 111 17 4 }  " L1 H J %J 1 "J X  /X 一”--/X. 1"'4 .  H J 1 ̀( -7J /TJ Xi: /X “ At ' dt

的乘积，即

口s ＝ v

a，＝v6 5一 15)
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分别利用F = ma表达式，就可以写成如下的

形式

或 maw＝Pcosa一X一GsinO

          ma,,＝Psina＋Y一GcosO

            my＝ Pcosa一 X 一 GsinO

        mvt9＝Psina＋Y一GcosO (5一16)

    这两个方程分别描述了作用在火箭上的力

沿弹道坐标Ox,Oy轴的分量与火箭重心运动

的速度大小的变化率和弹道倾角的变化率之间

的关系。
图5-8 火箭在铅垂平面内的重心运动

5. 3. 2 绕重心转动的方程

    火箭作为刚体在平面内运动时，除掉重心

运动速度向量发生变化之外，火箭还要绕重心转动。根据力学中动量矩定理知道：刚体绕
。二，，，、 。＿一、 ． △田，-do, ，＿，‘、一 、。朴 ．、 ＊ ，。 ，＿二一 ．。 ，＿J，＿，，一 ，．‘．，，二
某轴的角加速度面＝臀（或岁）和作用在此轴上的合力矩M成正比，和物体绕此轴的转P.7W HJ!1J NH A=I-X 一一 At " dt '‘，”’r/ IJ"V-J+'1J7W 1 HJ 1--1 /J～ ‘’‘A"-  Vu f -， n'vJ YT' JU.'-u Du HJ TK

动惯量J成反比。角加速度山的方向和合力矩M的方向一致。因为力矩M是一个向量，所

以物体的转动角加速度c,也是一个向量，即

或 。Iw＝

式中，I— 物体的转动惯量（N"m·s2)

    M— 作用在物体上的力矩，向量（N·m

    。— 物体的转动角加速度，向量（：一勺。

(5一 17

M
－J
M

卜

    因为在这里所讨论的是火箭铅垂平面内的运动，所以火箭只有绕弹体坐标系中Oz,

轴的转动，故火箭转动运动用动量矩方程可以表示为

                                    JY&&＝M}        ( 5一18)

式中J.— 火箭绕弹体坐标系中Oz，轴的转动惯量；

    wr— 火箭绕oz,轴的转动角加速度；

    Mx— 作用在火箭上的俯仰力矩。

    5. 3.3其它方程

    为了确定火箭重心相对地面的运动规律，还需求得重心沿地面坐标系中的Ax,和
Ay,轴的变化规律。从图5一8不难看出，火箭重心运动速度二在Ax‘和Aye轴上的分量
vI和v，分别为

                                        Vx二vcosO

                                            Vy“ vsin9

dx
一dt 

 

－－ 
 
V



故 dxdt一。s.

                  瓮一vsinO
这组方程是描述了火箭重心沿Axg和Ay,轴的变化率与重心运动速度大小和弹道倾角B
之间的关系。这组方程是描述弹道坐标和地面坐标之间运动学转换关系的。故称为运动

学方程。

    从图5-8还可以看出，俯仰角。、迎角a和弹道倾角6之间应满足如下的几何关系方

程。

                                            U二 口十 “

这就是说俯仰角。等于弹道倾角8与迎角a之和。

    当火箭是有动力飞行时，随着燃料的不断消耗，质量m也就会不断地减少，故火箭的

质量m就应该看成是变量，其变化规律可以写成

m－m。一二mdt
式中m— 某瞬时火箭的质量；

    MO— 火箭的初始质量；

    m— 火箭单位时间内所消耗的质量；

    t— 时间。

这个方程称为变质量方程，也称为质量方程。

    因为火箭是一个可控制的刚体，所以还得引人描述对火箭所实施的控制方程。此处不

再列出。将在以后的课程中指出。

5.3.4 火箭运动的稳定性

    运载火箭在飞行过程中，除了受到前面提到的重力、推力、空气动力之外，还会受到各

种偶然因素的干扰作用。这些干扰有瞬时性的（如阵风、发动机推力脉动、级间分离时的扰

动），也有经常性的（如发动机推力偏心，箭体制造与装配的误差、制导系统的误差）。在干

扰力作用下，火箭会产生偏离原来轨道和姿态的扰动运动。

    如果在外界干扰力的作用消失之后，火箭可以从扰动运动恢复到正常的非扰动运动，

那么就说这种非扰动运动是稳定的，火箭具有稳定性；否则，就说这种非扰动运动是不稳

定的，而火箭本身也不具有稳定性。

    稳定性又分静稳定性和动稳定性，在此只讨论静稳定性。静稳定性表示干扰作用消失

的瞬间火箭具有恢复到原来运动状态的趋势。这涉及两个方面的含义：一是指火箭在不制

导情况下的稳定性，即当火箭受到干扰时，依靠火箭本身的空气动力矩，使火箭具有恢复

到原来状态的趋势。如干扰作用使火箭偏离原来的迎角（见图5-1)，成为。+ AU，此时的

空气动力矩使△a减小，以恢复到原来状态，则这种情况为静稳定的火箭；反之，若空气动

力矩使△a更加增大，火箭更偏离原来的状态，这种情况就为静不稳定的火箭。显然，火箭
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重心与压心的相对位置对静稳定与否，有决定意义。重心在前，压心在后，如图5-1所示，

便为静稳定火箭；反过来，压心在前，重心在后，就是静不稳定火箭。

    静稳定性的另一个含义是：火箭在制导系统参与工作情况下的稳定性。静不稳定的火

箭在控制力矩作用下，也可以做到运动的稳定性。无尾翼的火箭，从空气动力方面来说，是

静不稳定的，但加人控制力矩后，火箭将作稳定的运动。

5.4 运载火箭动力飞行段的运动特性

    最初的运载火箭是从弹道式洲际火箭演变而来的。因此其动力飞行段（又称主动段）

的运动特性基本上与弹道式火箭相似。因此为了说明运载火箭的动力飞行段的运动特性，

首先要从弹道火箭的主动段弹道说起。

    一、主动段弹道

    从弹道火箭飞离地面（通常称为“起飞”）到关闭火箭发动机（或者弹头与弹体分离）为

止的一段飞行弹道为主动段弹道。火箭在主动段飞行过程中，靠发动机推进，由飞行控制

系统操纵，按照预定的飞行程序和预先设计好的轨道飞行。主动段弹道仅占火箭全部飞行

弹道的很小一部分，水平距离一般只占全射程的5％左右，而且射程越大，所占比例越小。

尽管如此，这一段弹道却决定了弹道火箭的射程和命中精度，对火箭全弹道飞行起着决定

性的作用。

    按主动段内各程序段特征，可将主动段分成为垂直起飞段、程序转弯段和瞄准段。

    (1)垂直起飞段

    垂直起飞段是从火箭起飞到开始朝目标方向转弯为止的飞行段，为了适应不同射程

火箭的要求，垂直起飞段的飞行时间各不相同，一般在4̂-16s，飞行高度一般在几百米范

围内，只占主动段的很小一部分。

    (2)程序转弯段
    程序转弯段的任务是通过弹上程序机构控制，把火箭由垂直飞行平稳、准确地引导到

预先装订的程序角PK值上，实现火箭的射程控制要求。在程序转弯的过程中，火箭的纵轴

先转，火箭的速度轴跟着转动，由于两轴转动速度不同，出现了飞行冲角，使火箭承受的空

气动力载荷增大。为了减小空气动力载荷，特别是跨声速飞行段的空气动力载荷，设计时

要精心设计火箭的转弯程序。

    (3)瞄准段

    瞄准段是从程序转弯结束到火箭飞行达到预定关机点速度VK值为止的飞行段。在这

一飞行段，火箭程序角保持9值不变。瞄准段的主要任务是：用固定的程序角瞄准目标，

继续加速火箭，直到火箭达到预定的关机点参数要求，使火箭达到预定的射程，准确地命

中目标。

    实际上，发动机关机后，在关机阀门后面和发动机内还残存一部分推进剂（指液体推

进剂火箭），因此，发动机还要继续产生推力，这就是人们常说的后效推力。由发动机关机

到后效推力终止，一般需6-10s，这一飞行段通常称为后效段。后效段推力引起的射击偏

差一般是不能控制的（采用中制导和末制导的火箭除外），所以，后效推力引起的射击偏差

    100



属于非制导误差，在火箭设计中要严格控制，通常采取的办法是采用两次关机和末速修正

的办法。

    二、运载火箭动力飞行段的运动特性

    运载火箭从地面起飞到达某一飞行高度把航天器送人运动轨道，这段飞行轨迹称为

发射弹道（又可称动力飞行段）。航天器进人运行轨道称为人轨，进人运动轨道的初始位置

称为人轨点。人轨点也就是运载火箭最后一级发动机推力的终止点。航天器人轨点的运

动状态参数决定了航天器运行轨道的轨道要素。

    运载火箭飞行弹道的设计，其目的是要使运载火箭在人轨点满足给定的运动状态，把

航天器送人给定的运动轨道。

    运载火箭的飞行弹道与弹道火箭的主动段相类似，都是从地面垂直起飞，按预定的飞

行程序转弯，穿越大气层，当达到给定的高度与速度时就关闭发动机，把航天器送人预定

轨道。但两者之间也有所区别。

    其一，目的不同。弹道火箭的主动段是把火箭弹头送人一个与地球表面相交的近似椭

圆轨道，最后击中地面目标；运载火箭飞行弹道则是要把航天器送人空间运行轨道。

    其二，火箭发动机工作方式不同。弹道火箭为获得最大射程，或者达到预定射程消耗

较小的能量，发动机是连续工作的；运载火箭飞行弹道则是由若干个主动段与自由飞行段

所组成，这是由于人轨高度（或人轨位置）及控制精确入轨的要求，各级发动机不是连续工

作的，只有在人轨高度较低而且没有入轨位置要求时才采用发动机连续工作的方式。

    根据人轨情况的不同，运载火箭的飞行弹道可分为三个基本类型。直接人轨、滑行人

轨和过渡人轨。

    I．直接入轨

    运载火箭从地面起飞以后，各级火箭发动机逐级连

续工作，并按预定程序转弯，发动机工作结束时，角度、速

度都达到人轨要求，完成航天器的人轨，见图5一9。这种

发射轨道适用于发射低轨道航天器。

    2.滑行入轨

    运载火箭的飞行程序分为三段：在一个主动段之后，

加上一个自由飞行段，最后再加一个主动段。主要是火箭

从地面起飞时在第一个主动段就加足了它飞行时所需要

的大部分能量，然后关闭发动机，这时火箭依靠其所获得

的动能在地球引力作用下进行自由飞行，一直到与所要

人轨点
发射轨道

图5一9 直接人轨

达到的轨道相切的位置，这时发动机再一次点火，最后加速到使火箭达到人轨要求的速

度，将航天器送人轨道。

    为什么不能一次加速到所要求的速度，而要在中间加个自由飞行段呢？从消耗能量最

小的观点来分析，最好在起飞以后连续加速，使火箭的喷气留在势能低的地方，这样所消

耗的能量比把喷气留在势能较高的地方所消耗的能量要小。所以最经济的安排是发动机

连续工作，使所有的发动机喷气都留在势能低的地方。也就是最好不搞两个主动段。但是

我们要考虑到航天器的运动轨道离地面至少有几百公里、甚至几万公里，两个主动段中间
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加个自由飞行段的目的主要是在满足人轨高度或人轨位置要求的条件下，使运载火箭消

耗的能量最小。

    滑行人轨运载火箭的飞行弹道如图5-10所示。

    3．过渡入轨

    过渡人轨运载火箭的整个弹道分为加速段、停泊段、再加速段、过渡段及最后加速人

轨段共五段。其中包括三个加速段，运载火箭的弹道如图5-11所示。

).i6   1 1 运行轨道

远地点加速段

                图5-10 滑行入轨弹道 图5-11 过渡人轨弹道

    由第一个加速段到停泊段，可以像直接人轨一样经过一个加速段进人围绕地球的圆

形轨道；也可以像滑行人轨那样经过两个加速段进人圆形停泊轨道。航天器在停泊轨道上

运行时可根据对人轨点的要求，选择发动机点火位置使航天器加速脱离停泊轨道，这一椭

圆轨道称为过渡轨道。当达到椭圆的远地点时（此点为航天器的人轨点），发动机再次点火

加速，使其达到人轨段要求的速度，航天器人轨，按预定的轨道运行。
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第六章 火箭发动机

6. 1 火箭发动机的作用、特点及分类

    火箭推进系统（或称火箭发动机）是一种喷气推进装置，它靠喷射自身携带的物质（称

为推进剂）产生推力。火箭发动机的工作不依靠空气，因此它是大气层以外飞行和宇宙航

行的主要动力装置。

    火箭推进最常用的能源是燃烧化学物

质，故又称化学火箭发动机。按推进剂的物理

状态分，可有几种不同类型的化学火箭推进

装置。

    1．液体推进剂火箭发动机

    如图6-1所示，它使用液体推进剂，推

进剂在压力作用下由贮箱输送到推力室。在

推力室内推进剂进行反应变成热燃气，随之

该热燃气被加速并通过拉伐尔喷管高速喷射

出去，从而把冲量施加给该飞行器系统。

    2.固体推进剂火箭发动机

    如图6-2所示，它使用固体推进剂，这

种用于燃烧的固体推进剂放在燃烧室或发动

机壳体内。这种固体推进剂又称为药柱，它含

有完全燃烧所需要的所有化学元素。通常在

药柱的暴露表面上按预定的速率缓慢平稳地

燃烧。

常平座
涡轮泵

何服机构支架

推力室

图6一1 液体推进剂火箭发动机

石墨喷管喉衬

后堵盖

电源接头

连接法兰A 金属壳 法兰

图6一2 固休推进剂火箭发动机
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    3.混合推进剂火箭发动机

    如图6-3所示，它既使用液体推进剂也使用固体推进剂，例如，把液体氧化剂喷射到

装有含碳固体药柱的燃烧室中，使之发生化学反应产生热燃气。

图 6一3 典型的混合式火箭发动机简图

6.2 火箭发动机的主要性能参数

    表征火箭发动机性能和工作质量的基本性能参数大致包括推力、喷气速度（又称排气

速度）、推力系数、总冲量、比冲（或比推力）、推力质量比等，现分别简述如下：

    6. 2. 1 推力

    火箭发动机的推力是作用在发动机内外表面上各种力的合力。这些力包括推力室内

燃气压强Pc、外界大气压强pa。由于喷管开口，所以推力室壁上的受力不平衡，产生向前
的合力，即发动机的推力。根据动量定理可以导出推力的表达式为：

                              PD二mu。十 （P.,一p.)A.        (6一1)

    从推力公式可知，火箭发动机推力由两部分组成。第一部分是mu,，称为动推力，其大

小是推进剂质量流率m和相对于飞行器的排气速度“。的乘积。它是推力的主要部分，通

常占总推力的90汤以上。第二部分是A.(p.一pa)，称为静推力，是由离开飞行器的排气
射流的横截面积和排气压力与外界流体压力之差的乘积。由第二项可以引出几种工作状

态的推力公式。

    1．设计状态推力

    当Pe＝p。时，也就是发动机工作在与pa相对应的飞行高度时，

                                        PC＝ mu.        (6一 2)

    2，海平面推力

    当在海平面高度（p..＝po二101325Pa）时
                                Ps = mu,＋(p。一po)A,        (6一3)

这时，排气压力p。小于外界流体压力，则压力推力（静推力）为负值。

    3．真空推力

    当在真空状态（p。二0）工作时，



                                  PV二mu。十Asp,        (6一4)

总之，可以看出，随着高度的增加，外界大气压强pa逐渐降低，推力随之逐渐增大。这是火

箭发动机的一个重要特点。图6-4表示了火箭发动机推力随高度的变化关系。

6. 2. 2 喷气速度（排气速度）

由喷管中燃气的能量转换关系可得下式：

u。一、2Cp(Tf一二_=   2CpTfrl
                                              (6一 5)

式中，c户— 燃气的定压比热；
      Tf— 燃烧室出口处的燃气的总温

      T,— 喷管出口处的燃气温度。

    进一步利用等嫡条件，
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则u。的表达式可改写为；

                              习k一 1

式中，R— 燃烧产物的气体常数；

E2Tf「卜｝̀k-1p0l k〕 (6一 8)

      产— 燃烧产物的平均摩尔质量；

    Ro— 通用气体常数，R0 =8. 3144J/kmol·Ko

    由此可见，u，与推进剂的性能（推进剂的燃烧温度Tf，燃气的比热比k和平均摩尔质

量川有关，也与喷管的膨胀压强比P,/P。有关。

6. 2. 3 质量流率m

    喷管的质量流率是决定推力大小的重要因素，也是发动机工作的重要参数之一。在稳

态工作条件下，发动机喷管的燃气流率也就是推进剂的消耗率。

    利用质量守恒定律，可得

                            m二puA＝PIut入 ＝常量 （(6一9)

式中下角标t表示喷管临界截面。

    喷管任意截面处的流速：‘表达为：

(6一 10)

    105
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然后，利用状态方程及等嫡过程方程，即
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我们进一步引进喷管临界截面处各参数之间的各种关系式，即
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则m的表达式最终可写为
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6. 2. 4 推力系数

将m和u。的表达式代人推力公式中，可得

一｛·了击11一图k〕十剑会一p- }) prAt        (6一20)
令 CF＝ r I^  2k  [17.-,一｝、｛kp'}1、AeA。一pa

V ft一 I L ＼Pr／ J Clt＼Fr Yc

则 p = CFPA,        (6一21)

C；就是推力系数，C；是一个无因次系数，它表征喷管的特性，C；越大，燃气在喷管中进行

膨胀越完善。

6. 2. 5 总冲与比冲

  火箭发动机的总冲可定义为整个燃烧时间t内推力尸（可能随时间变化）的积分：
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；一二pd 6一 22

    若对恒定推力，忽略起动和关机过渡过程，则上式可简化为：

                                        I,＝ Pt        (6一 23)

    总冲是火箭发动机的重要性能参数，它包括发动机推力和推力所持续的时间，反映了

综合工作能力的大小。

    发动机的比冲是指发动机燃烧lkg质量推进剂所产生的冲量。

      I,
L,今 一 (6一 24)

                                                          m户

式中，MP— 推进剂的总有效质量；
      I,— 发动机工作阶段的平均比冲。

    对液体火箭发动机而言，比冲的含义是指每秒钟消耗lkg质量的推进剂所产生的推

力大小。

6一 25

比冲是火箭发动机的一个重要性能参数，它对运载火箭、航天器性能有很大的影响。

6. 2. 6 密度比冲和推进剂的混合比

密度比冲定义为单位体积推进剂流量所产生的推力

        尸 尸
l,.P＝ 亨i＝ 下万种＝ L,两，

                    v         7/l

(6一 26)

                                                          Pr

式中，PT为推进剂的密度。

    推进剂的混合比定义为氧化剂流量与燃烧剂流量之比，

                              MR＝塑 (6一27)
                                                                mI

    应当指出，MR对发动机的比冲有很大的影响，同时由于它影响推进剂的密度PT，从

而也就影响到运载火箭及航天器的结构质量与尺寸，进而影响运载器的性能。

6. 3 液体火箭发动机

    正如前述，液体火箭发动机使用的是液体推进剂，这个基本特点就决定了液体火箭发

动机无论在系统方案、结构设置以及点火、热防护等方面都与使用的推进剂种类、特性有

紧密的关系。因此，人们常常首先按照采用推进剂组元的数目来区别各种液体火箭发动

机。目前可分为单组元、双组元和三组元液体火箭发动机。使用最广泛的是双组元液体火

箭发动机，而三组元液体火箭发动机在将来的多次重复使用的单级人轨运载器中将会有

更大的发展潜力。

6. 3.1 液体火箭发动机的工作原理

液体火箭发动机的推进剂组元（氧化剂和燃烧剂）平时存放在单独的贮箱里，工作时，
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利用专门的推进剂输送系统分别将它们送进燃烧室，因此人们又常按输送系统的类型来

研究、分析液体火箭发动机。目前，火箭发动机的输送系统有挤压式和泵压式两大类输送

系统。

    1．挤压式输送系统的液体火箭发动机

    它借助高压气体的压强，将推进剂由贮箱经过管路、活门、喷注器送入燃烧室进行燃

烧。挤压式输送系统如图6-5所示。

    高压气体应选用与氧化剂、燃烧剂皆无作用的惰性气体，如氮气、氦气或空气。高压气

源也可采用燃气发生器取代，采用固体推进剂或液体推进剂燃烧产生所需要的高压气体，

当然也要求这些燃气相对于被挤压的推进剂是惰性的。

    对于小推力或短时间工作的火箭来说，诸如航天器的姿态控制发动机，使用这种类型

的输送系统就比较合适。另外，该系统结构简单可靠，易实现多次起动，所以至今仍有广泛

的应用。

    2．泵压式输送系统

    简单地说，泵压式输送系统靠泵来输送推进剂，也就是靠泵来提高推进剂进人燃烧室

所需要的压强。在系统中，泵靠涡轮驱动。涡轮的输出功率则又来自炽热气体膨胀而获得

的能量。图6-6表示这种系统的工作过程。

2   3   4   5  6   7    8  9  10  11

侧
1一充气泄出阀； 2,14一安全阀； 3一气瓶； 4一电爆阀；

5,12一过滤器； 6一气体减压器； 7一贮箱； 8一加注泄出阀

9一节流圈； 10一电磁阀； 11一推力室； 13一膜片阀

            图6一5 挤压式供应系统示意图

    在泵压式输送系统中，推进剂贮箱里仍然需要一定的压强，这是为了避免在泵的进口

处出现气蚀现象。泵人口压强一般仅为0. 3̂-0. 5MPa，而且随着泵抗气蚀性能的提高，其

人口压强呈现下降趋势。这样，在泵压式系统中，推进剂贮箱压强较低，从而火箭结构质量

可以减轻。而且发动机系统的质量基本上与工作时间的长短无关。所以，它主要用于大推

力和长时间工作的火箭发动机。

    泵压式系统还可进一步分为开环和闭环系统。每一种又各自发展了一些独特的系统。

开环系统的特点是：来自涡轮的工作流体在其自身的喷管（称涡轮排气喷管）中膨胀后，即

排出火箭体外，或者在主发动机推力室喷管膨胀段下游某处进人发动机喷管中再排出去。

而闭环系统（又称头部注人式系统）的特点则是：来自涡轮的全部工作流体被喷人发动机
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燃烧室，以便最有效地使用其剩余的能量，这

就提供了比开环系统具有稍高的性能。其比

冲一般可提高1％～  5％。图6-7给出了用

于液体火箭发动机的各种涡轮泵输送系统的

示意图。

    图示的各种系统方案分别叙述如下：

    在燃气发生器系统中，不管单组元推进

剂还是双组元推进剂，其推进剂可以来自主

推进剂输送系统，也可以来自单独的推进剂

贮箱。涡轮排气注人到推力室喷管，输人处的

喷管主燃气流压强与涡轮出口处的排气压力

近似相等。

    燃烧室气体分流系统的优点是可以取消

燃气发生器。涡轮所需的燃气是由发动机燃

烧室靠近喷注器面某点分流出来的燃气，通

常该处的燃气温度比燃烧室内最高温度的一

半还低。

    冷却剂分流或泄流系统通常局限于以氢

作为燃烧剂的发动机。气化的氢从推力室夹

套中分流出来去驱动涡轮。犹如燃烧室气体

分流那样，其主要优点是省掉了燃气发生器。

贮箱加压阀门

嫌烧剂泵

图6-6 具有涡轮泵愉送系统和独立的燃

        气发生器的液体火箭发动机简图

涡轮工质的能量水平取决于冷却夹套允许的温度和冷却参数，这必然限制了涡轮功率。与

其它开环系统相比，其功率相对低些。

    在膨胀后燃烧系统中，大多数发动机冷却剂（一般以氢气为燃烧剂）在经过夹套时吸

收了能量，刚出冷却套就被分流到低压比的涡轮处。冷却剂的一部分（大约5%-15写），

由涡轮外旁通过去与涡轮排气汇集在一起，再喷人发动机燃烧室同氧化剂混合、燃烧。膨

胀后燃烧系统的主要优点是比冲高，发动机结构简单和重量相对轻。在膨胀后燃烧系统

中，全部推进剂在燃烧室中充分燃烧并在喷管中有效地膨胀。对高压燃烧室来说，驱动涡

轮所需的能量比靠蒸发燃烧剂实际可供应的能量大，因此这种系统对于燃烧室压力高于

7. 58MPa是不适用的。其燃烧剂泵的压力与开环系统中的压力相比要高很多。
    在分级燃烧系统中，冷却剂流经冷却夹套的情况与膨胀后燃烧系统的一样。但在高压

预燃室（燃气发生器）中燃烧全部燃烧剂和部分氧化剂，产生高能气体去驱动涡轮。涡轮的

全部排气又被喷人主燃烧室并同剩余的氧化剂燃烧。由于有预燃室，该系统导致燃烧室在

高压状态下工作，并且可能容许小尺寸的燃烧室。在预燃室和涡轮中的附加压力降导致无

论燃烧剂泵还是氧化剂泵的输出压力都比开环系统的高很多，要求比较重的复杂的泵、涡

轮和管道。这种系统有能力提供最高比冲。在俄国的许多现代火箭发动机中广泛采用这

种分级燃烧循环，美国也在航天飞机的主发动机中应用了该装置，其系统简图如图6-8

所示。
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图6-7 用于液体火箭发动机的各种涡轮泵输送系统示意图

    6. 3. 2 液体火箭发动机的推进剂

    液体火箭推进剂是一种液态物质或几种液态物质的组合。它们包括燃烧剂、氧化剂，

它们能够进行放热的化学反应，形成高温的反应产物，用以直接产生反作用推力。推进剂

组元是指单独贮存并单独向发动机供给的液体火箭推进剂的组成部分。

    燃烧剂是推进剂中的可燃物质，如液氢、偏二甲麟、一甲基腆、麟、煤油等。

    氧化剂是推进剂中的助燃物质，如液氧、四氧化二氮、氟、氯、硝酸等。

    常用的液体火箭推进剂按包含的基本组元数目，可分为单组元和双组元推进剂两大

类。单组元推进剂是一种含有进行燃烧和分解反应所必需的元素的单相液体化合物或混

合物，如过氧化氢(H204)、无水脐、硝基脐等。单元推进剂化学活性比较强，在热或催化剂

的作用下，能迅速分解燃烧产生高温的气体。双组元推进剂由液体燃烧剂和液体氧化剂组

成，工作时它们被分别输送人燃烧室。两组元推进剂根据它们直接接触时的化学反应能

力，可分为非自燃推进剂和自燃推进剂，对于自燃推进剂（如偏二甲麟和四氧化二氮），当

它们在使用的温度和压力范围内以液态接触时就能着火燃烧。采用自燃推进剂免去了点

火系统，但必须避免推进剂泄漏，否则会造成燃烧或爆炸事故。非自燃推进剂需要由专门

的点火装置引燃。

    110
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推力室嫩气
  排出口

图6-8 用液氢和液氧做推进剂的航天飞机

        主发动机分级燃烧系统的流动简图

    液体推进剂按照长期条件下的物理和化学稳定性，可分为可贮存（长期贮存）推进剂

和低温推进剂（短期贮存）。

    可贮存推进剂在较宽的温度和压力范围内其物理和化学性质相当稳定。它们与贮箱

（罐）材料相容性好，在常温常压下可长期贮存，如：胁、一甲基脐、偏二甲脐、硝基腆、硝酸、

四氧化二氮、酒精、煤油等。

    低温推进剂（如液氢、液氧）极易蒸发，为了减少蒸发损失，必须根据贮存时间和低温

推进剂种类采取相应的绝热措施，克服贮存和使用上的一些困难。蒸发的气体应及时排

放，要有适当的排放系统。低温推进剂的比冲高，故在运载火箭中得到重视和使用。

    一、对液体推进剂的要求

    推进剂的性能与液体火箭发动机的性能及结构有密切的关系。因此，对推进剂无论在

性能、使用性能等方面均要提出不同的要求，具体而言可如下所述。

    (1)能量特性高，即要求比冲和密度比冲高。利用下述公式可进一步分析。

Isr一丫击二［卜投户〕
                  2  H、-V 261,

式中，OH— 喷管中的烩降，OH = H.一H,；

      Ql— 推进剂的热值（3/kg).
    由密度比冲的定义，

(6一 28)



I,p.d＝4pp＝hr
K ＋ 1

6一 29

式中，Pr— 推进剂综合密度（(kg/m3) ;
      K— 推进剂混合比；

      PO— 氧化剂密度（(kg/m3) ;

      Pf— 燃烧剂密度（kg/m3)。

    由此可知推进剂热值q高，组合密度Pr大，比冲高，可获得高的能量性能，可使火箭
的外廓尺寸和质量最小。

    (2)物理、化学性能稳定

    有高的自燃温度，热稳定性好，以及有足够的抗机械冲击的稳定性，着火和爆炸危险

性小，与材料的相容性好，使用时比较安全、方便。

    (3)液态的温度范围宽

    有高的沸点和低的凝固点，饱和蒸汽压较低。运输与贮存，以及在非常恶劣的气候条

件下使用安全方便。

    (4)可作为冷却剂

    一般要有一种组元具有高的沸点和分解温度，高的比热，高的导热系数，高的临界温

度。

    (5)输送、雾化性能好

    粘度小，表面张力系数小，使流阻和喷管压降小，有利于喷射、雾化、混合，有利于燃烧

效率的提高。

    (6)满足发动机起动迅速、平稳的要求

    对于非自燃推进剂则要求着火延滞期小，着火温度低，即点火容易；对于自燃推进剂，

则希望自燃时滞小。

    (7)产生的废气废水的处理容易，不会严重污染环境。

    (8)来源较丰富，价格较低。

    二、常用的液体氧化剂

    1．液氧(OZ)

    液氧是淡兰色透明的液体，无毒、无味。它是利用液化空气的方法获得的，故来源丰

富、生产容易、价格低廉。

    液氧是强氧化剂，能强烈地氧化其它物质，但不能自燃，它与液氢组成高能火箭推进

剂，比冲可达4500m/so

    液氧化学稳定，对机械冲击不敏感也不分解。在常温下极易蒸发，在绝热良好的条件

下，每昼夜的蒸发率可以小于1000

    液氧与脂肪、凡士林、苯、酒精、润滑油接触时，会发生快的氧化反应，若加压会发生爆

炸。氧气与乙炔、甲烷、氢气等以适当的比例混合极易爆炸。 ，

    液氧与材料的相容性问题是由于氧化和低温造成的。在使用时要注意一些金属（如

钦）在某些状态下能与液氧起剧烈的氧化反应。下列材料可以在液氧中使用：如铝及其合

    112



金、不锈钢1Cr18Ni9Ti,、铜及其合金、镍及其合金等。适应于液氧的非金属材料不多，使
用中比较满意的有：四氟乙烯的聚合物，未增塑的三氟氯乙烯聚合物、石棉、特殊的硅橡胶

等。

    液氧对人体的危害主要是由于低温造成的，它与人体接触会造成低温冻伤。

    2．四氧化二氮（N20.,)

    四氧化二氮是高密度黄棕色液体（比重为1.44)，是目前比较广泛使用的可贮存氧化

剂，但它的液态温度范围窄，既容易冻结，也容易蒸发。纯m氧化二氮有中等程度的腐蚀
性，含潮气或与水混合时则形成强酸。它很容易从空气中吸收水气。用相容性的材料制成

的密闭容器可无限期地贮存它。它同很多燃烧剂混合时能自燃，并同很多普通材料（如纸

张、皮革和木材）也能自发点火。其烟气呈棕色且剧毒。

    3.峭酸（HNO3 )

    化学纯硝酸是无色的。工业硝酸含有水和氮的氧化物，且呈棕红色。硝酸的含水量对

火箭发动机比冲有影响，含水量增加1%，比冲约下降l Om/s。火箭发动机使用的硝酸含

水量不得超过4%。在硝酸中加人少量磷酸、氢氟酸可以减轻硝酸对结构材料的腐蚀性。

加入适量的四氧化二氮可提高氧化能力，提高热值和密度，降低冰点和对结构材料的腐蚀

性，改善发动机的点火性能。加了四氧化二氮的硝酸呈深红色，并且易于蒸发，故称红烟硝

酸。四氧化二氮的含量占20％,27%,40％的硝酸分别称为AK-20,AK-27,AK-40,

    硝酸的来源丰富，容易制造，价格低，可贮存。它沸点高、密度高，能与麟类燃料组成自

燃推进剂。硝酸的氧化能力不如四氧化二氮和液氧，其蒸汽有毒，对许多金属材料有腐蚀

性，含水硝酸腐蚀性更大。使用硝酸时应穿戴有氧气自给系统的防毒面具和防酸服。

    三、常用液体燃料

    1．液氢(HZ)

    液氢为无色、透明的液体。它的热值高，比热大。液氢与液氧的推进剂无毒，对结构材

料不腐蚀，其燃烧产物为水蒸汽，无污染。液氢极易蒸发，难于贮存，因此液氢系统必须严

格地绝热。使用液氢的系统设备中不能存在有湿气和空气，在加注液氢前应对系统设备先

进行气体置换，先用氮气置换空气，再用氢气置换氮气。此外，还应有排气和气封系统。

    氢气易爆炸，液氢在正常情况下，若绝热良好，则因蒸发而引起爆炸的危险性很小。但

贮存液氢时，要注意随时排放其蒸汽，以防爆炸。存放液氢的库房应装有自动报警系统，并

有相应的安全防爆措施。

    液氢温度极低，盛放液氢的容器需很好的绝热。不锈钢、镍铬合金、高镍钢、低碳钢等

都可作液氢的容器。

    液氢生产难，故价格贵，但由于它的能量高，在航天器运载工具上应用广泛。

    2．火箭煤油

    煤油属于烃类燃料，是透明的液体。颜色有水白色到淡黄色不等。不溶于水，但本身

是一种优良的溶剂。煤油的主要组成成份是烷烃、环烷烃、芳香烃。不同牌号及产地的煤

油，其组成和性质是不同的，故组成及性质是一种平均值。

    俄国火箭煤油有T-1和‘F-5，美国有JP-4和RP-1。国产的煤油有抚顺T-5和9“以及

荆门21"，其性质与俄美相近，有希望作为火箭燃料用。煤油来源丰富，生产容易，价格低。
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    煤油沸点高，可长期贮存。烃类燃料的稳定性良好，对冲击、振动、压缩、摩擦不敏感。

烃类燃料除了铅、镐、铜外，与其它黑色及有色金属相容，与之相容的塑料有聚乙烯、聚四

氟乙烯、聚三氟氯乙烯、聚酞胺等。与之相容的橡胶有氯丁橡胶、丁睛橡胶等，其它类橡胶

不宜采用。

    煤油热值比酒精高，比脐类燃料低。煤油的燃烧不太稳定，不能与常用氧化剂组合成

自燃推进剂，但在煤油中加人一定量的偏二甲麟可显著地改善它的点火性能和燃烧稳定

性。加偏二甲腆的煤油称为油腆，有毒。油腆可与硝酸等氧化剂组成自燃推进剂。

    煤油的毒性主要来源于芳香烃。吸人、吞人或与皮肤接触会引起中毒。使用时应注意

安全防护，严格控制它在空气中的允许浓度，严格注意采取安全防爆措施。

    3.脐类燃料
    常用的脐类燃料有无水腆(N2H4)、偏二甲胁((CH,)  2NNHZ) ,混拼-50(50％偏二甲

脐+50％无水阱）、一甲基阱(CH3NH-NH2)。这类燃料在火箭上应用得很普遍。

    偏二甲腆是一种无色的有吸湿性并带鱼腥味的液体。

    偏二甲阱的稳定性很好，在隔离空气的条件下，能长期贮存。偏二甲脱与空气接触时，

同空气中的Co：作用生成碳酸盐沉淀物。它与一般金属都相容，但对许多橡胶、塑料有强

烈的泡胀作用。偏二甲麟贮存温度一般应低于48.8̀C，通风良好，并备有消防冲洗设备，

最好是密封贮箱。

    偏二甲脐是有毒危险的物质，必须慎重地处理。使用时，应穿防火型防护服及戴防毒

面具、防毒手套，穿防毒靴等。

    偏二甲麟的热值高、能自燃。偏二甲脐与四氧化二氮或硝酸组成自燃推进剂，比冲大，

在导弹中广泛使用。

    偏二甲麟在343'C时迅速发生分解反应，在345-350̀C时会发生爆炸。用空气增压至

5. 2MPa时偏二甲脐会发生爆炸，但用95％的氮气增压到12. 8MPa时仍不会爆炸，由此

看来空气不宜作为偏二甲脐贮箱增压用的工质。

6. 3. 3 液体火箭发动机的构造特点

    液体火箭发动机的一个主要部件就是推力室，典型的推力室结构如图6-90

    推力室是完成推进剂能量转换和产生推力的组件，实际上是一个燃烧装置。在推力

室中，液体推进剂经节流喷注、雾化、混合和燃烧而形成气态反应产物，然后这些气态产物

被加速并以高速从喷管喷出而产生推力。一般而言，推力室至少包括以下三个主要部分：

喷注器、燃烧室和喷管。

    1.喷注器

    喷注器使推进剂按一定流量引人燃烧室，将其雾化并以一定的比例相互混合，形成均

匀的燃烧剂— 氧化剂的混合物，便于气化和燃烧。图6-10给出了几种常用的喷注器型

式。

    目前大部分液体火箭发动机均采用撞击式喷注器，在撞击式喷注器中，推进剂通过大

量单独的小孔喷射，喷射时使燃烧剂和氧化剂射流彼此相撞，这种撞击有助于液体雾化成

液滴并且分布均匀。非撞击式或淋浴式喷注器则形成不撞击的推进剂射流，它们依靠紊流
    114



万向接头安装架

                            图6-9 再生式冷却管束式推力室结构

和扩散达到混合。图中所示的喷口面积可变的同心管式喷注器是可变推力液体火箭发动

机普遍采用的一种喷注器。它产生圆柱形、锥形或其它型式的喷雾薄膜，这种喷雾通常彼

此相交，因此有利于混合。通过移动轴向可移动轴套就可改变液膜宽度，从而可以调节推

进剂的流量，实现推力调节。

    2．燃烧室

    燃烧室是推进剂雾化、混合和燃烧的容腔。燃烧室承受高温燃气压力，通常的结构形

式为球形或圆柱形。在其头部装有喷注器组件，下面与喷管连成一体。众所周知，由于燃

烧室处于高温(3000K以上），高速的燃气流中，导致对室壁传热很快，又因为气体温度已

远远高于大多数结构材料的熔点，所以推力室结构必须实施冷却。目前，对于大部分推力

室均采用再生冷却推力室结构。为此，在发动机的发展过程中，出现过各种形式的冷却套

结构。其中，管束式是由许多变截面管钎焊而成，而波纹板式是由内壁、外壁和其中间的波

纹板钎焊而成。推进剂中的一种组元从冷却套中流过，带走高温燃气传给壁的热量，该组

                                                                                                            115



喷孔

撞击点
撞击点

燃烧荆歧管 垦：长 氧化剂歧管
二二．喷嘴表面‘ 喷嘴表面

氧化剂歧管 嫌烧剂歧管

互击直流 三击直流式

摘击点

肉
ha时
粼

燃烧荆歧管

氧化剂歧管
燃烧荆歧管

载化剂歧管

典型的直流式
推进剂射流

自击直流式 琳俗头直流式

燃烧、一鳄耀夔
氧化剂

氧化剂孔

氧化荆 嫌烧室

针杆
孔调整套

非撞击直流式 喷嘴表面

喷口面积可变的
同心管式喷嘴

                                图6-10 几种喷嘴型式的简图

元最后返回推力室头部的喷注器。

    3．喷管

    高温燃气在喷管中膨胀、加速，将热能转变为动能，产生高速射流。火箭发动机的喷管

都是超声速喷管，呈收敛一扩散形。喷管应保证气流流动损失最小，出口气流尽量与发动

机轴线平行。

6.4 固体火箭发动机

6.4.1 发动机组成及其工作原理

    1．发动机构造

    固体火箭发动机主要特征之一是推进剂直接装填于燃烧室。推进剂燃烧后释放出大

量的能量（燃烧产物的高温高压），同时燃烧产物又作为工质经喷管向后喷出产生推力。现

代固体火箭发动机由以下主要部件组成（图6-11):燃烧室壳体1、前底（顶盖）13，在它们
内部有隔热层；燃烧室内有药柱及其固定件4和点火器12；喷管组件7包括堵盖8和喉
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部镶块9;6是为使喷管摆动的传动机构，喷管摆动以控制火箭飞行时的俯仰与偏航，侧面

喷管10用于控制火箭的滚动；11为推力终止装置。外壳1、喷管底部5及前盖13构成发

动机壳体。

图6-11 固体火箭发动机示意图

    发动机工作时，首先启动点火装置，使点火药燃烧，产生具有一定压力和温度的燃气，

接着使发动机药柱点燃并进人燃烧。固体火箭发动机装药燃烧后，一般不容易自动熄火。

如需要发动机终止工作，就要靠推力终止装置。其主要措施：①在燃烧室周围开一组大小

相等、均匀分布的径向孔，径向孔打开时燃气立即由孔排出，推力终止；②在燃烧室头部装

一组（(3-6个）向前倾斜的反向喷管，需要推力终止时立即打开，燃气冲出反向喷管，产生

反方向的推力，使推力迅速终止（推力平衡）。

    2．装药的装填

    固体火箭发动机的装药由一种或几种固体推进剂组成。推进剂可以事先制成药柱，发

动机装配时将其放人（充填）燃烧室内，称为自由装填。在自由装填时，燃烧室应有足够的

开口尺寸，让药柱顺利装人。推进剂也可以采用直接浇注的方法，将其充填在燃烧室内，装

药的几何形状靠专门的模具保证，称为贴壁浇注。贴壁浇注由于装药和壳体壁粘结为一

体，在发动机工作时，装药本身起到保护层的作用，使燃烧室壳体免于直接受热。

    药柱某些表面可以用缓燃和难燃的材料包覆起来，称为包覆层（也称阻燃层），用以控

制燃烧面的面积大小和变化规律，以满足不同推力规律的要求。

    3．固体火箭发动机的优缺点

    由于固体推进剂直接装于燃烧室内，形成了固体火箭发动机的结构上和使用性能上

的一系列特点。

    (1）优点

    ①结构比较简单，无复杂的推进剂输送系统，喷管组件无专门的强制冷却，除推力控

制机构外没有其它活动件；

    ②装有固体火箭发动机的火箭操作简单，发射准备工作和本身启动比液体发动机灵

便；

    ③现代的固体推进剂性能稳定，装填好后发动机可在发射阵地上长期贮存，适合战

略使用要求；

    ④发动机零组件少，也没有复杂零组件，与液体火箭发动机相比，其可靠性高。
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    (2）缺点

    ①固体推进剂能量比液体推进剂低，其真空比冲为2500̂  3000m/s，而液体推进剂

为4000m/s或更高；
    ② 装药工作时的起始温度（工作时的环境温度）对燃烧室的压力和工作时间影响很

大；

    ③ 调节推力大小和方向困难；

    ④ 固体火箭发动机一般只能一次性工作，要实现重复启动相当困难。

6. 4. 2 固体推进剂

    1．推进剂的种类

    目前常用的有胶体推进剂和复合推进剂。

    (1)胶体推进剂

    又称双基推进剂，是一种有机物的固态溶液（混合物）。目前最常用的是硝化纤维在某

些炸药（硝化甘油和硝化二醇等）中的胶状溶液。除此之外再加入一些添加剂：例如为改善

贮存性的安定剂，提高燃速的催化剂和提高热塑性的增塑剂等。
    (2)复合推进剂

    其特点是氧化剂的微粒均布在固体的燃烧剂中，是燃烧剂和微粒氧化剂的机械混合

物。复合推进剂中的氧化剂主要是硝酸盐和氯酸盐；燃烧剂要有一定的机械性能和粘附性

能，常用的有橡胶、树脂和有机聚合物。另外，也采用金属燃烧剂，如轻金属的铝、被和铿

等，其中以铝用得最多。

    2．固体推进剂的药柱形状

    药柱的形状与嫩烧的方式密切相关，而药柱的几何形状又决定了发动机的主要性能

参数。如推力和工作时间。目前的燃烧方式有三种，即端面燃烧、侧面燃烧和端、侧面燃烧，

如图6-12所示。

    （1）端面燃烧

    这种药柱为圆柱形，整个侧面和另一端面有包覆层阻然一，只能在一个端面进行燃烧，

燃烧时燃面沿轴向推进（又称一维燃烧）。此种药柱多用于助推器和燃气发生器。
    （2）侧面燃烧

    药柱的二个端面有包覆层阻燃。药柱形状很多，如图6-12(b)所示。它又分为内侧面

和外侧面燃烧。内侧面燃烧时，药柱由内向外燃烧，这样燃烧室壁可以避免与燃气接触，降

低了室壁的隔热要求。外侧面燃烧或内、外侧面同时燃烧，此时燃烧室壁经受燃烧气体冲

刷，要求有上乘的隔热措施。从燃烧表面推进方向看，属于二维药柱。

    (3)端、侧面同时燃烧

    一般为内侧面加端面同时燃烧（属三维药柱），保持了内侧燃烧的优点。药柱内侧面可

有不同形状，如图6-12(c）所示。这种燃烧方式的药柱常用于大型发动机。目前大型固体

火箭发动机的装药量可达数十吨至数百吨。为了解决浇注和运输的矛盾，发动机的壳体可

采用分段浇注法：沿发动机长度分成几段，固化成型后组装。其药柱的分段截面形状，可根

据需要而不同。
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图6一12 各种典型药柱形状

6. 5 固一液混合火箭发动机

    固液混合火箭发动机简称“混合火箭发动机”，是使用固体组元和液体组元组合推进

剂的火箭发动机。图6-13为一种典型挤压式混合火箭发动机的示意图。
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    发动机起动时，高压气瓶1中的高压气通过减压器2降

低至所需的压强进入氧化剂贮箱3；受挤压的液体组元经活

门4进人燃烧室，经喷注器5形成雾化射流和液滴，喷人药柱

（燃烧剂）)6的内孔通道；药柱点燃后，内孔表面生成的可燃气
体与通道内的液体氧化剂组元射流互相混合并燃烧。与液体

火箭发动机一样，也可以用泵式输送系统。

    1．固一液组合推进剂

    固液组合推进剂多采用固体燃烧剂和液体氧化剂，因为
液体氧化剂的密度比液体燃烧剂大，用这种组合方案可以提

高推进剂的平均密度比冲；再有，固体氧化剂都是粉末，要制

成一定形状并具有一定机械强度的药柱比较困难。固体燃烧

剂一般都选用贫氧固体推进剂而避免使用纯搬烧剂，这样有
利于工艺成型并有利于点火和燃烧。

    2.混合火箭发动机的工作原理

    固体组元药柱装填在燃烧室内，要求有一定的气化表面

积，以便受热后气化和液体组元混合、燃烧。这和固体火箭推

进剂装药的燃烧不同；固体推进剂内同时包含氧化剂和燃烧
剂，因此燃烧在固态就开始进行，燃烧反应在贴近药柱表面的

1-高压气瓶；2一减压器；

3-氧化剂贮箱；4一活门；

5一喷注器；6一固体燃烧剂；

  7一燃烧室； 8-喷管

图6一13 挤压式混合火箭

          发动机示意图

气体层内就完成了。而混合发动机内，固体组元只含有燃烧剂（或氧化剂），因此没有固相

反应；燃烧过程首先由燃烧区放出的热量使药柱内通道表面加温，随后开始气化；气化产

物在通道内与液体组元的蒸气互相混合才进人燃烧反应。所以固体组元药柱并不是燃烧

而是气化。由于固体组元气化的速度一般都很低（(1̂-5mm/s)，所以为满足一定流率的要

求，气化面积要大；而药柱肉厚不一定很大。因此药柱形设计上不同于一般固体火箭发动

机，要求大燃面、薄肉厚。为了使气化表面上的气体组元与掖体组元蒸气混合均匀、燃烧完
全，经常在燃烧室内装扰流器。图6-14为一种分段式药柱中间设置扰流器的方案。

    另外，固体组元的气化速度与沿其气化表

面的燃气流量有关，即与液体组元的流量有关。

要改变液体组元流量调节发动机推力时，同时

应该改变固体组元的耗量。如果液体组元仅从

头部供人，对两种组元之比（固液比）无法控制，

会使混合比偏离最佳值。因此有两区供人液体

组元的方案，如图6-15。此方案易于控制流过

固体组元表面的燃气流量；并能保持最佳要求

的固一液混合比。

    3．固一液混合火箭发动机的特．点

    其主要性能优于固体火箭发动机或液体火

箭发动机。如：

    1-壳体； 2-紊流环；

    3一药柱； 4一喷管喉衬

图6一14 带分段药柱的固一液混

          合火箭发动机嫩烧室

  (1)混合推进剂的性能较好。比冲与液体推进剂相近（比固体推进剂高得多），而平均
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密度则比液体推进剂高。

    (2)结构上比固体火箭发动机多了一个喷

注器组合构件，但可以利用液体组元（一般为氧

化剂）冷却喷管和燃烧室。总体结构仍比液体火

箭发动机简单。

    (3)可以较方便地实现多次起动、关车和

调节推力，只需关闭或调节液体组元的流量。

    绝大多数固一液推进剂组合不自燃，一般

来自液体推进
剂翰送系统

图6一15液体组元由燃烧室头部和药

          柱后空腔两区供人的方案

化学点火方式起动最为方便和可靠，即起动时向燃烧室内喷注少量与液体氧化剂能自燃

的液体燃料进行点火。

6. 6 辅助推进

    为了对航天器实施有效的轨道控制或进行轨道调整及姿态控制，在航天器上一般均

要设置小推力的辅助推进装置。它们通常分为下述类型：冷气射流（也称为惰性气体射

流）、热气射流、单组元腆分解发动机或双组元可贮存推进剂小型姿控发动机。当然，还可

采用固体火箭发动机以及电推进。

6. 6. 1 冷气射流

    冷气射流推进系统由可控挤压气源和喷管组成。常

用的气体则有氮气、氨气、氟里昂或甲烷等。其粤2v的系
统如图6-16所示。

    在选择气体推进剂组分时，一方面，主要考虑其贮存

的方便，同时又考虑与航天器的其他工作面的相容性；如

排气羽流撞击对敏感表面、太阳能电池、传感器、探测器

的影响。

    冷气系统典型的比冲值为65̂-75so
图6-16 冷气喷射推进系统

6. 6.2 单组元脐分解推进系统

    目前在航天器姿态和轨道控制最广泛使用的就是这

种脱分解推进系统。它具有良好的处理性能，在常规的贮存条件下相当稳定，分解产物清

洁，这些优点使得腆成为目前单组元发动机的标准推进剂，简单的结构如图6-17所示。

    其工作原理为液态阱经活门、喷注器，以雾状形式进人推力室。它们与铺有表面浸透

铱的氧化铝载体的催化剂床接触，发生放热反应，使液脐蒸发，然后灼热的麟蒸气离开催

化床。麟的温度提高到某一温度以后，脐的分解速度很高，化学反应足以靠自身放热来维

持。最终腆分解产物通过喷管产生推力。

    在这种脐分解发动机中，重要的问题是催化剂消耗和催化剂中毒的向题。催化剂的消

耗指的是由于催化球体运动和摩擦导致非常小的颗粒损失掉了。腆所含有的微量杂质（如
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喷注器分配器
阀体

来
的

自然料箱

、喷管

                              图6一17 典型的麟分解发动机

苯胺、甲基麟、偏二甲麟、硫、锌、钠和铁等）会使催化剂中毒，也就会降低催化剂的活性。这

种催化剂的退化都会产生点火延迟，压力过载和压力脉冲，使比冲降低。在姿态控制发动

机里的每个脉冲其冲量都要降低一点，其原因就在于此。

6. 6. 3 双组元可贮存推进剂的小推力液体火箭发动机

    由于N204/MMH推进剂组合的小推力液体火箭发动机具有较高的性能，其比冲可

以高达300s，所以，可以大大降低航天器推进剂质量，这对有严格的质量要求的航天器而
言，双组元小推力发动机显然是十分吸引人的。其工作原理已在6.3节中讲过，但应当指

出，由于这种小推力发动机的工作方式、工作环境、推进剂流量少等特点，也导致了这种小

推力发动机系统方案配置及冷却方式具有明显的特点，从而使得已经形成一个专门的液

体火箭发动机类型，引起人们的广泛注意与研究。总起来说，这种类型的火箭发动机有下

列特点：

    (1)绝大多数采用挤压式供应系统。’这有利于多次起动和脉冲工作方式。

    (2)经常将轨控发动机和姿控发动机（由若干推力室组成）共同统一在一个供应系统

中。其典型例子如图6-18所示。

    (3）由于推进剂流量小，所以这种发动机推力室的冷却主要采用下列方法。

    ①烧蚀冷却；

    ② 辐射冷却；

    ③具有辐射冷却喷管裙段的烧蚀冷却；

    ④烧蚀冷却并有薄膜冷却。



氦气增压气瓶

二二」压力传感器

常闭电爆活门

减压器

单向活门

— ！安全活门

常开电爆活门

一甲基腆
  贮箱

NZH,贮箱

过滤器

＼／
压力传感器

／ ＼ j过滤器

闭锁活门

推力器 推力器

远地点发动机

图s一18 典型的双组元推进系统
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第七章 火箭控制系统

    要使航天器按预定目标按时准确进人预定轨道，必然要求运载火箭克服各种干扰因

素，同时按预定的轨道或预定的飞行状态飞行，而这一切离不开控制系统的作用，正是由

于控制系统的作用，导弹能够以较高精度打击目标，运载火箭则把航天器送入精确轨道。

7. 1 控制系统的功能和组成

    控制系统是运载火箭的重要组成部分，是飞行器运动的“指挥中枢”。在运载火箭发射

和飞行过程中，控制系统的主要任务是：控制它们按预定的轨迹飞行，使有效载荷精确人

轨；对运载火箭实行姿态控制（简称姿控），以保证在各种干扰条件下稳定飞行；控制飞行

过程各分系统工作状态变化和信息传递；发射前对运载火箭进行检查测试，并实施发射控

制（简称发控）。控制系统的箭上部分，通常称为飞行控制系统，地面部分通常称为测试发

控系统。

    控制系统通常包括制导系统、姿态控制系统、程序指令和电源配电系统与测试发控系

统。制导系统是控制运载火箭的质心运动使其按预定的弹道飞行，并确保卫星、飞船等航

天器能准确人轨。姿态控制系统是控制运载火箭绕质心的运动和飞行器的运动姿态。程
序时令和电源配电系统除完成控制仪器设备的供电配电之外，还按飞行的工作程序发出

时序指令，控制工作状态的变化。测试发控系统除检查控制系统的参数性能之外，还对箭

体、发动机系统的电气部分进行检查。运载火箭的发射是通过测试发控系统完成的。

    控制系统是一个复杂的综合系统，各分系统的功能虽然各有分工，但对运载火箭的控
制过程是一个完整的整体。图7-1给出了飞行控制系统硬设备框图。控制系统的箭上部

分由测量仪表、中间装置、执行机构和电源配电装置组成，地面部分由测量和发控两大部

分组成。

    作为惯性制导的测量仪表主要应用惯性仪表测量箭体的运动参数，而复合制导则可

应用诸如星光敏感器、图像匹配器、无线电测距设备和定位定向接收机等多种测量设备。

    中间装置根据测量的箭体运动参数进行计算和综合处理，随后发出控制指令控制执

行机构工作，通过推力矢量的变化控制箭体的姿态和运动轨迹，通过电磁阀门的开闭和电

爆元件的工作控制发动机点火和关闭以及级间分离等。中间装置可以采用连续量和数字

量两种控制方式。连续量控制的中间装置的制导和姿态控制的信号处理与计算工作一般

是分开进行的，采用两套设备，如综合放大器（姿控）和计算装置（制导）。采用数字量控制

以后，只用箭上计算机就可以综合处理制导和姿态控制的各种数据，分别提供各种控制指

令。

    姿控系统的执行机构是舵机、摇摆发动机和姿控喷管，制导系统的执行元件是电磁阀

    124



                                图7-1 控制系统结构框图

门和电爆器件。

    测试发控系统是人和运载火箭发射前人机对话的主要接口，通过箭地通讯可以掌握

箭上设备的工作情况和各种参数，并可将飞行参数向箭上设备装订，最后控制运载火箭的

发射。

7.2 制导系统

    运载火箭制导系统的主要任务就是控制飞行精度，使有效载荷准确地进人预定的轨

道。

    运载火箭在实际飞行过程会受到各种干扰的作用。这些干扰包括发动机特性、大气状

态、飞行程序、箭体结构等偏离设计计算条件而导致各种外部干扰，以及由运载火箭内部

的各种仪表、陀螺平台和瞄准装置等仪器设备的工艺制造和安装误差所引起的内部干扰。

这些内外干扰的综合作用造成飞行中的运载火箭偏离预定的标准轨道。因此，必须对飞行

中的运载火箭进行制导，即利用导航参数按给定的制导律，操纵推力矢量来控制运载火箭

质心运动，达到期望的终端条件，准确关机，以保证空间有效载荷准确进人轨道目标区。

    一般，运载火箭的制导系统由测量装置和制导计算装置（制导计算机）组成，它的基本

功用如下：

    (1)测量运载火箭的位置和速度；

    (2)计算运载火箭的位置和速度信息，以判断它是否在理想轨道上；

    (3)产生修正偏差的法向导引和横向导引信号；

    (4）根据导航信息计算关机控制函数，并在适当的时机发出关机指令。

    根据制导任务的需要，关机控制函数（有时也称为控制泛函）有多种形式，例如有以射

程偏差△乙二0作为关机控制函数的，也有以“需要速度”作为关机控制函数的，还可以空

间有效载荷（航天器）的运行周期作为关机控制函数，这里我们只是简单介绍以射程偏差

么乙=0为关机控制函数的情况。
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    由弹道学可以知道，实际弹道导弹射程公式比较复杂，取决于主动段关机点参数，一

般的表达式为

                          L二了仁V (tK) ,a(tK) ,tK]        (7一1)

式中：tK— 关机时刻；

      V— 关机时刻速度，惯性坐标系中为三个分量；

      a— 关机时刻位置，惯性坐标系中为三个分量。

    射程公式实际涉及7个变量（V,V,.,V;,X,Y,Z,t )，这些变量是实际飞行的真速度、

真位置。如果在发射之前设计出标准弹道，并计算出标准速度，标准位置和标准关机时间，

那么标准射程可以表示为

                          L＝c[V行‘）,a(tK) ,tK1        (7一2)

    导弹在飞行过程中，受到各种干扰的作用，实际射程与标准射程会产生偏差

                                      AL二 L一 L        (7一 3)

    射程控制的目的就是设法实现△L = 00当AL =0时，发出最后关机指令，结束主动

段，进人中段飞行。

    在工程上实现公式（(7-3)并不容易，这要在导弹飞行过程中不断测量、计算导弹的速

度、位置，求出射程L并与标准射程L相比较。整个过程计算量较大，计算精度要求也较

高，对计算机的速度、字长和存贮量都有较高的要求。这种制导方式称为显式制导。实际

上弹道式导弹主动段都有固定的飞行程序，飞行轨道是事先设计好的，而实际飞行轨道与

标准轨道的偏离又不会太大，没有必要整个飞行过程中一直进行式（(7一1)̂-(7一3)的计

算，只需在关机点前进行这种计算就能满足要求。这就是所谓摄动制导，它大大减轻了对

计算机的要求。这种摄动制导又称为小偏差条件下的线性化方法。显然，其前提是必须保

证实际弹道与标准弹道之间（特别是主动段）的偏差很小，这样才能得到在关机点弹道参

数和标准关机参数间的偏差也很小。为此，一方面标准弹道的选取应尽可能符合实际，另

一方面则要在关机前的主动段内对火箭实施横向和法向的引导，下面就简单叙述一下横

向引导的概念。

    运载火箭实际飞行中在干扰作用下会偏离射面或在射面内偏离预定轨道。为保证运

载火箭飞行轨道横向偏差小于容许值，需采用横向控制将运载火箭导引回射面内。为此，

以运动参数组成横向控制函数，形成横向导引指令，通过推力矢量控制构成闭环反馈横向
控制系统，导引运载火箭质心横向运动。

    这时可采用横向偏差△月作为横向控制函数。其横向偏差式如下所述。

    如令△万作为横向偏差，那么

                OH(t）二IH[V(t),a(t),t］一H[V(tK) ,a(tK)， iK]        (7一4)

式中： V(t),a(t)— 速度和位置实测值，惯性坐标系中为三个分量；
      V(tK),武tK)— 关机时刻的速度和位置，惯性坐标系中为三个分量。

    横向控制就是在关机时刻，满足横向控制函数

                                    OH(tr)＝0        (7一5)
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7. 3 姿态控制系统

    运载火箭的姿态控制系统是运载火箭上自动稳定和控制火箭绕质心运动的整套装

置。它的功能是操纵运载火箭姿态运动，实现飞行程序、执行制导导引要求和克服各种干

扰影响，保证姿态角稳定在容许范围内。

    实质上姿态控制系统是控制和稳定运载火箭绕质心运动。这种绕质心运动可以分解

为绕其三个惯性主轴的角运动，因而姿态控制是三维控制系统，与之对应的有三个基本控

制通道，分别对运载火箭的俯仰轴、偏航

轴、滚动轴进行控制和稳定（图7一2),

    三个控制通道组成基本相同，每个通

道有敏感姿态运动的测量装置、形成控制

信号的中间装置和产生操纵作动的执行机

构，三个组成部分与箭体（控制对象）一起

构成姿态控制系统闭合回路。三个控制通

道之间经过执行机构、气动力、惯性力和控

制力相互交连。实际分析表明，正常飞行条

件下这种交连并不严重，分析和设计姿态 、
控制回路时可以将三个控制通道视作各自

独立的通道。图7-3所示为俯仰控制回路

的框图。

滚动轴（XI

发射点

图7-2 运载火箭绕质心的控制轴

                              图7-3 俯仰回路控制框图

    三个姿态控制通道的形式基本相似，每个通道的组成与控制过程是：两个两自由度陀

螺仪或三轴陀螺稳定平台测量火箭姿态角（也可以用速率陀螺仪量测值经导航计算给出

姿态角），针对运载火箭弹性振动的姿态稳定而采用的速率陀螺和主要为控制气动载荷引
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起的发动机摆角大而采用的法（横）向加速度计，分别装在箭上合适的位置，这些测量元件

测量的信号送人中间装置— 变换放大器，经信号综合、校正和变换形成操纵信号，操纵

伺服机构摆动发动机产生控制力，进行运载火箭姿态控制及其稳定。

    产生控制力的方式有气体动力和推力矢量控制。常用的气体动力型执行机构是燃气

舵、反作用喷管。推力矢量控制是改变发动机推力方向从而产生主推力侧向分量作为控制

力，一般采用摇摆发动机或在发动机燃烧室喷射燃烧介质来改变燃气喷射方向。

    伺服机构是摇摆发动机的作动装置，由伺服作动器和油源组件两大部分组成。油源组

件为伺服作动器提供动力源，伺服作动器将油源组件的液压力转化为摆动发动机的机械

力。伺服机构接受来自变换放大器的姿态控制和姿态稳定的电信号，经其内部将电信号转
换为成比例的液压力来控制作动器运动，从而推动发动机偏摆。

    控制回路中的测量装置、执行机构、制造比较复杂，这些装置的方案一经确定，则结构

和技术特性一般就已确定，不易改动。而控制对象的运载火箭的结构也很复杂，很难为改

善控制特性而改动。所以，为满足和改善姿态控制系统特性，保证稳定性需要改变控制回

路参数时，往往只有变动变换放大器中的放大系数和校正网络参数、飞行稳定的动、静态

控制参数。

    大型液体运载火箭长细比较大，故姿态控制除考虑刚体运动外，还需考虑箭体的弹性

振动问题。此外，贮箱推进剂的晃动问题也是姿控系统必须考虑的重要因素。进一步，大

型液体火箭除存在贮箱推进剂晃动外，还存在纵向藕合振动效应— 推进剂输送管路系

统与运载火箭结构频率共振而产生的纵向脉动力。推进剂晃动惯性力和纵向藕合振动的

脉动力通过发动机推力矢量控制可能形成正反馈而导致系统不稳定。所有这些都给姿态

控制系统提出了极高的要求。

7.4 控制系统设备的工作原理

控制系统的设备主要由惯性仪表、中间装置、执行装置组成，现分别简述如下。

7.4.1 惯性仪表

    惯性仪表是运载火箭制导和姿态控制的重要设备，用来测量运载火箭在一定坐标系

中的运动参数。惯性仪表主要包括测量姿态角的位置陀螺仪，测量角速率的速率陀螺仪，

测量加速度的加速度表，以及综合测量各种运动参数的陀螺稳定平台和惯性测量组合等。

以下分别介绍几种主要惯性仪表的工作原理。

    1。陀螺仪

    这里所介绍的陀螺仪通常称为位置陀螺，用来测量姿态角。陀螺仪的中心部分是一个

带有万向框架的电动机，也叫陀螺马达。当马达高速旋转时，依据定轴性原理，马达转子轴

的惯性方位保持不变。图7-4给出了二自由度陀螺仪的结构简图，A,B是马达的转动

轴，由A,B两处轴承支撑。A,B两个轴承安装在内环框架上，而内环框架又靠C,D两个

轴承支撑。C,D两个轴承安装在外环框架上。外环框架靠E,F两个轴承支撑，与壳体固
联。由于陀螺马达轴向方位不变，当内环绕内环轴转动，外环绕外环轴转动时，都可以改变
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转子轴相对于基座的方位，而且有两个自由度。

c Y

扭转弹簧
阻尼器

传感器

    图7-4二自由度陀螺仪结构原理图 图7-5速率陀螺仪结构示意图

    下面简要介绍位置陀螺测量姿态角的原理。陀螺的H矢量与弹体轴oz：同向。在陀

螺仪的内环和外环都安装了传感器。传感器由定子和转子组成，当定子和转子均在零位时

输出为零。输出信号和极性与定子和转子之间角度成比例关系。安装在内环上的传感器

其转子与内环固联，定子与外环固联。安装在外环上的传感器转子与外环固联，而其定子

与壳体固联。当弹体受到绕ox,轴力矩作用时，安装在内环上传感器的转子位置不变，定

子随外环轴转动，此时定子和转子之间的差角即为滚动角y。当弹体受到绕OY,轴力矩

作用时，外环上的传感器定子与壳体固联，而转子因陀螺的定轴性，方位不变，此时定子和

转子间的差角即为偏航角lp o

    2．速率陀螺仪

    速率陀螺仪用于测量运载火箭姿态角的变化速率。由于它体积小，质量小，安装方便

等因素，多用于姿控系统克服弹性振型的影响。

    图7-5说明速率陀螺的主体是一个高速旋转的陀螺马达，由单框架支撑。陀螺的传
感器绕组与箭体固联，而电刷随框架转动。在速率陀螺仪的框架上还附加了扭转弹簧和阻

尼器。当火箭带动陀螺仪基座绕ox轴有转动角速率时，通过内环轴的支撑给陀螺仪一力

矩，使陀螺仪绕内环轴OY进动，出现转角，而扭转弹簧又产生力矩与之平衡。同时由角度

传感器输出与转角成比例的电信号，也与沿ox轴的角速率成比例。

    3.加速度表
    加速度表是惯导系统的重要测量仪表，用于测量飞行器相对于惯性空间的线加速度。

根据坐标系的安排，有测量纵向（ox,轴）加速度的纵向表，测量法向（OY：轴）加速度的法

向表，测量横向（OZ,轴）加速度的横向表。其中纵向加速度表是实现速度关机的主要依

据，其精度直接影响制导误差，要求较高。加速度表的种类很多，有陀螺加速度表、摆式加

速度表、振动加速度表、石英加速度表等。陀螺加速度表精度高，一般选作纵向表，法向表

和横向表可选用体积小、质量小和精度差一些的仪表。这里仅介绍陀螺加速度表和摆式加

速度表的工作原理。

    图7-6给出了陀螺加速度表结构简图，它由陀螺摆、微动同步器、力矩马达和传感器
组成。

    陀螺摆是一个不平衡的二自由度陀螺，通称为偏心陀螺。其内环组件的质心在动量H

方向上，但偏离内环轴一定的距离（(1,)，同时也偏离外环轴。当陀螺马达高速旋转时产生
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动量矩H，根据陀螺的进动特性，陀螺摆在惯性力的作用下陀螺框架会绕外环轴进动，进

动方向依右手法则确定，进动角速度。由下式确定

。二M
      I-7 (7一 6)

                            M 二m11Wx)

式中： H— 陀螺转子动量矩；

      Mm— 作用在内环轴上的惯性力矩；
        m— 内环组件偏心质量；

        2：— 偏心距离；

    V/", - ox，加速度。

｛

宝石轴承

动柜架绕组

磁钢
定柜架绕组

马达 动框架 定柜架

旋转轴
摆杆

      图7-6 陀螺加速度结构原理图 图7-7 摆式加速度表结构简图

    当陀螺结构、马达转速确定之后，动量矩H是一个定值，这样陀螺摆进动角速度。即

与加速度Wx，成正比。‘的量值以电信号输出。
    摆式加速度表是按另外的原理设计的（见图7-7)，它由测量摆、力矩产生器和信号

传感器组成。测量摆和信号传感器的动框架绕组固联在一起，而定框架绕组在一块磁钢

上。这样，动框架绕组和定框架绕组就构成了一个旋转变压器式的角度传感器。当无加速

度作用时，动框架绕组与定框架绕组互相垂直，无信号输出。当有加速度作用时，由于测量

摆的质量带动动框架产生转角a，这就在定框架绕组产生与a成比例的电流信号。该电流

信号经放大、相敏整流又反馈到动框架绕组，维持惯性力与电磁力的平衡。这时反馈电流

与加速度大小成比例，实现了加速度测量。

    上述过程可用以下简单公式表示

＝ml-:;--W
    八 ，

(7一 7)

式中： — 输出电流

— 偏心质量
＿ 偏心矩，

    Km— 力矩马达传递系数；
    w— 加速度。

  4．陀螺稳定平台

  陀螺稳定平台广泛应用于惯导系统中，可分为单轴平台、双轴平台、三轴平台和四轴
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平台。这里仅介绍三轴陀螺稳定平台的工作原理。

    三轴陀螺稳定平台又称为三框架平台，可以

提供一个相对惯性坐标系不变的常平架，直接提

供惯性坐标系的运动参数。图7-8给出了三轴陀

螺稳定平台的结构原理示意图，它由平台台体、外

环、内环和安装在台体上的三个陀螺仪（Gx,GY,

汤）、三个加速度表（Ax,AY,Az）组成。陀螺仪及伺

服回路控制平台保持惯性基准。三个陀螺按其敏

感轴的方向相互垂直安装，并分别对准平台坐标

OXPYPZP的三个轴。三个加速度表也按其敏感轴

的方向相互垂直安装，并对准OXPYPZP的三个
图7一s 三轴陀螺稳定平台结构原理图

轴。平台是加速度表的载体，平台除为其提供惯性坐标系之外，还为其提供了一个隔离角

运动的工作环境。

    三轴陀螺稳定平台是由三个单轴陀螺稳定平台组成的系统。单轴系统包括陀螺仪、信

号传感器、变换放大器和力矩马达。平台在工作过程中，由于干扰力矩的作用，陀螺会产生

漂移，传感器将漂移信号输出，经变换放大送至台体轴的力矩马达，产生与干扰力矩相反

的控制力矩，当二者平衡时就使平台稳定在所需要的惯性方位。三轴平台的三套稳定系统

工作原理相同，力矩马达分别装在台体轴、内环轴和外环轴上，以控制台体、内环、外环的

惯性方位。

    使用平台系统后，箭体姿态角分别由安装在台体轴、内环轴、外环轴上的传感器来测

量，但这些测量数据要根据平台框架的安装取向经必要的变换才能获得。

    如果平台的外环轴与偏航或滚动轴方向一致，这个变换最简单，即

(7一 8)

、
l
ee
、
！

凡

风

肠

p＝

沪“

了＝

    如果外环轴与俯仰轴方向一致，则

                            p“月：＋900

                          0＝一axcos几一汤sin几

                          y二一axsin风十汤COS/Z

式中： .P,r[i,7— 火箭的俯仰、偏航、滚动角；
    13x. lay .az— 平台的内环轴、台体轴、外环轴转角。

｛ (7一 9)

7.4.2 中间装置

    如果说惯性仪表是控制系统的信息采集装置，那么中间装置就可以称为信息处理装

置。中间装置根据惯性仪表测量的加速度、姿态角、角速率等箭体运动参数，按照制导方程

和姿态控制规律进行计算和综合，形成关闭发动机，发动机矢量控制，安全自毁等控制指

令，控制全系统的工作。中间装置是控制系统的核心部分，制导、姿控的控制规律均由中间

装置编排，其性能对控制系统起着重要作用。我们只介绍变换放大器、计算装置和箭载计
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算机的工作原理。

    1．变换放大器

    变换放大器是姿态控制系统的中间装置，由校正网络和综合放大器组成。校正网络接

收惯性仪表测量的箭体运动参数，按照刚性、弹性和液体推进剂晃动要求，根据姿态控制

的稳定性设计，组成具有规定动态特性的电气网络。综合放大器则根据执行机构的工作方

式和系统静态放大系数的要求，产生控制指令，控制姿态控制系统的工作。

    图7-9给出了变换放大器的原理框图，输入是6路箭体运动参数，其中有3个姿态

角信号，2个角速率信号和1个横向加速度信号。位置陀螺测量的俯仰、偏航、滚动姿态角

信号uA, u,b, u，是交流信号，经放大和相敏整流后送人校正网络，然后再经综合放大送人

执行机构的控制绕组。信号u仰控制II ,IV舵机，信号u，控制 I、I舵机，信号u；控制 I、
H、皿,N舵机。速率陀螺仪测量的角速率信号是直流信号，直接经校正网络、综合放大后

控制舵机。俯仰角速率“、控制 互,N，偏航角速率“，控制 I,I。横向加速度信号是控制
横向导引用的，可直接经综合放大器控制 I,I舵机。6路控制信号均在综合放大器内进

行综合，综合就是协调6路输人对4路输出的控制指令，最后产生控制 I、II、1、w舵机
的4路输出指令。

L ＿＿ 」

图7一9 变换放大器原理框图

    校正网络可以用无源网络和有源网络。无源网络是用电阻、电容和电感等元件组成的

四端网络。虽然它结构简单，但由于体积和衰减都比较大，现已很少使用。有源网络是由
运算放大器和RC网络组成的，一般不使用电感元件，因而体积小，衰减也小，被广泛选

用。图7-10给出了无源和有源网络的结构示意图。

  ．2．计算装置

    计算装置是制导系统的中间装置，它根据惯性仪表测量的加速度和其它用于补偿的

信号，按关机方程进行解算，准确地发出关机指令，控制卫星的人轨精度。计算装置有模拟

式、数字式，也有模拟／数字混合方式。这里仅介绍模拟／数字混合式计算装置的工作原理。

    计算装置必须具备变系数、乘法、积分和加法运算功能。一般说来，模拟电路实现变系
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数和乘法运算比较简单，而数字电路实现

积分和加法运算比较简单，这样就可以选

择一种简化的方法用混合方式实现运算。

图7-11给出了模拟／数字混合计算装置

的原理框图。图中各部分的输人和输出信

号按不同要求进行模／数、数／模变换。关机

特征量在发射前存入指令存贮器中，当可

逆计数器测量的关机数据等于该特征量时

即发出关机指令。

    3．箭载计算机

    箭载计算机是一种专用数字计算机，

可作为姿控系统和制导系统共用的中间装

置，由计算机硬件和飞行软件组成。硬件主

无源校正网络

有像校正网络

(a）无源校正网络 b）有源校正网络

图7一10 校正网络结构示意图

要分为中央处理器和专用的输人输出接口两大部分，软件包括姿态控制、制导、安全控制、

时序控制、测试和遥测等主要模块。用于姿态控制的校正网络、制导和导引方程、工作过程

控制均由软件编排来实现。硬件要保证足够的运算速度和精度，内存容量，与外部仪器联

系的接口等必要条件。

    图7-12给出了箭载计算机的结构框图。中央处理器由运算器、控制器和内存贮器构

成。输人输出接口包括与惯性仪表联接的输人接口，与执行机构联接的输出接口，以及箭

地通讯接口、遥测接口等。输人接口包括姿态角、角速度、加速度及时标信号等；输出接口

包括关机指令、矢量控制指令、时序指令及安全自毁指令；箭地通讯接口是双向指令交换

接口，地面测试发控设备向箭上装订数据，箭上控制设备向地面发送工作状态和各种参数

都是靠这个接口实现的。

标准视加速度

关机指令

俯仰角偏差

地址总线

电源总线

法向加速度

地面操作

      图7-11 模／数棍合计算装置原理框图 图7-12箭载计算机原理框图

    在箭载专用计算机中，制导方程和数字校正网络的运算工作一般采用分时制来实现，

即按运算精度要求安排规定的时间作为运算周期，在每个运算周期内又按时间次序安排

各分系统的运算工作。姿态控制要求实时性较高，在每一小周期内就要完成一次运算；而

制导控制实时性要求低一些，可以安排在一个大周期内完成一次运算。大周期和小周期的



时间长度依控制系统的总技术要求而定。飞行控制软件包括姿态控制、制导、安全控制、工

作过程控制等内容，软件设计依据姿态控制方程、制导方程，安全控制判定要求，飞行程序

和工作过程设计等内容编排。为了使软件设计灵活且易于修改，一般均采用模块化的方

法。

7. 4. 3 执行机构

    执行机构是控制系统和其它系统连接的输出装置，是控制系统的末级，一般都需要较

大的功率。为了取得较大的输出功率和体积比，执行机构多采用电磁、电动液压和化学方

式把电控制信号进行一次功率放大，

使之变成其它形式的控制能量。广义

地说，控制舵机和摇摆发动机运动的

伺服机构，控制姿控喷管开启和关闭

的电磁阀门，发动机点火、关机以及级

间分离用的爆炸螺栓和电爆元件等，

都是控制系统的执行机构。下面主要

介绍控制摇摆发动机运动的伺服机

构。

    图7-13给出了伺服机构的结构

示意图和工作原理图。由图可知，伺服

机构是由油泵组件、油源组件和何服

作动器组成。油泵组件为液压系统提

供高压油，由油泵和驱动源组成。驱动

源是带动油泵转动的动力源，有的用

发动机涡轮泵，有的用电动机。油源组

件由油滤、蓄压器和油箱组成。油滤可

以除去油中的杂质以防止油路堵死，

蓄压器贮存高压油以补充高速输出时

传感器

(a）结构示意图 （b)工作原理框图

    图7一13 伺服机构原理示意图

油泵供油不足。伺服作动器由力矩器、伺服阀、作动筒和反馈传感器组成，它把油压变成机

械力以控制发动机摆动。反馈传感器是为了提高伺服机构的动态性能设置的，可用机械反

馈和电气反馈。

    伺服机构工作时应先启动油泵，给油源组件贮存高压油，当力矩器接收到电控信号

时，喷嘴的挡板阀向左或是向右运动，分油口控制高压油，使作动筒活塞两边的油压发生

变化，高压油的压差使作动杆产生向左或向右的运动，实现对发动机的摆动控制。
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第八章 运载火箭的箭体结构

    运载火箭（简称火箭）结构是火箭的重要组成部分，其功用是把箭上各分系统，如有效
载荷、控制系统、动力系统和测量系统等连成一个整体，为它们提供可靠工作的环境，并承

受地面操作和飞行中的外力，维持良好的气动外形，保持火箭的完整性。

8.1 箭体结构组成和功用

    箭体结构一般由有效载荷整流罩、推进剂贮箱、输送系统元件、仪器舱、级间段、发动

机架和尾段等几部分组成，见图8一10

    有效载荷整流罩是有效载荷或末级火箭的包封部件，其功用是在大气层飞行段保护

有效载荷。罩的外形随有效载荷的大小、形状和气动特性而定，一般采用锥一柱或锥一柱

一锥型硬壳式结构。

    推进剂贮箱是贮存推进剂的容器，也是火箭的承力结构。贮箱占火箭体积的大部分。

基本结构形式，按形状可分为圆柱形、锥一柱组合形、截锥形、球形、环形和扁豆形等；按受

力形式可分为受力式和非受力（悬挂）式；按贮箱的相互关系可分为独立式（彼此可通过箱

间段相连）和整体（共底）式；按结构特点可分为硬壳式、半硬壳式和网格式等。此外，为了

总装对接和布局需要，贮箱前、后两端常带有前、后短壳。

    动力系统元件用来给贮箱加注和向发动机供应推进剂，提供增压气体等。主要包括推

进剂输送导管、贮箱推进剂出口消旋器、阀门、增压压力容器和供气导管，有时还配一些排

气、吹除导管等。输送导管可以穿通贮箱或沿壳段外壁通至发动机。

    仪器舱用以安置仪器设备，主要承受轴向载荷和弯矩。通常采用截锥形或圆柱形半硬

壳式结构。仪器设备通过舱壁的加劲件或专门支撑件安置在舱内。

    级间段是多级火箭级与级之间的连接部件。主要承受轴向力和弯矩。结构形式与分

离方式有关，冷分离方式常采用半硬壳式结构；热分离方式可采用杆系结构或开有排气口

的半硬壳式结构，以便通畅排出上面级发动机的燃气流。通常，级间段还兼起上面级发动

机保护罩的作用。

    发动机架是传递发动机推力的承力构件，也是安装发动机及其附件的支承体。基本结

构形式是杆系结构或半硬壳式结构。

    尾段位于火箭的尾部，是发动机的保护罩，还可作为动力系统导管、阀门等和部分电

气系统设备的支承体。如果发射支点设在尾段，在地面发射时，将承受轴向力和侧风引起

的弯矩、剪力；在井下发射时，将承受轴向力和外压力。若发射支点在其它部件上，尾段只

承受大气飞行中的气动力。为了增加火箭的静稳定度，尾段上有时带有尾翼。上面级发动

机保护罩，往往就是级间段，分离时随下面级脱掉。尾段的基本结构形式大多呈多开口半
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硬壳式圆筒或截锥形。
有效载荷整流罩

8.2 箭体的结构方案与结构形式
有效载荷

转接锥

    箭体的结构方案主要涉及贮箱结构方案、仪

器舱结构方案、整流罩结构方案、发动机支持构件

方案、串联火箭级间段、捆绑助推器连接构件等结

构方案。下面对主要的结构方案给予简明的介绍。

仪器舱

三子级液氢箱

三子级液氧箱

8.2.1 推进剂贮箱结构方案 二、三子级级问段

三子级发动机

    贮箱按受力形式常分为两类：

    承力式贮箱：贮箱壁就是火箭的壳体，除承受

内压外，还承受火箭各种飞行载荷；

    非承力式贮箱：贮箱壁仅是贮箱的外壳，主要

承受内压载荷。由于它悬挂在火箭外壳或其它结

构上，故又称“悬挂式贮箱”。

    早期V-2火箭采用非承力式贮箱。从20世

纪50年代开始，液体火箭广泛采用承力式贮箱。

这是因为，火箭壳体上的主要载荷— 轴压，可以

靠承力式贮箱内部的增压压力全部或绝大部分抵

消。而且，承力式贮箱的一层壳壁，肩负了非承力

式贮箱箱壁和火箭外壳的两种功能，减小了结构

质量，提高了整个火箭的空间利用率。

    在现代火箭上，也经常使用非承力式贮箱，当

贮箱尺寸远比火箭外直径小时，用悬挂的非承力

式贮箱更为合理。如果火箭的第一级采用多管发

动机，也可将一种推进剂的贮箱设计成“承力式”，

用以传递推力，并以它作为支柱，将另一种推进剂

二子级箱间段 二子级氧化剂箱

二子级燃料箱

二子级级间段 二子级发动机

级间杆系

子级氧化剂箱

子级箱间段

子级燃料箱

一子级尾段 子级后过渡段

尾具

一子级发动机

图8一1 典型运载火箭外形及总体布局

贮箱吊挂起来。被悬挂的贮箱主要承受内压力，是非承力式贮箱。

    贮箱在火箭上有一个贮箱布局方式问题，目前液体火箭贮箱布局方式有三种：

    串联布局：两个贮箱沿箭轴方向纵向排列，中间以“共底”或“箱间段”连接。前面贮箱

的导管（如推进剂输送管等），可以直接或通过隧道管穿过后面的贮箱，也可以沿着火箭壳

体外壁引人发动机泵口。

    并联布局：为减少火箭总长度，将两种推进剂贮箱沿火箭径向排列并联起来。并联方

式有两种：一种是以某种推进剂贮箱作为中央贮箱，而将另一推进剂贮箱作成若干个小直

径圆筒形贮箱环绕在它的周围；另一种是将两种推进剂贮箱作成多个直径相近的圆筒，对

称地捆绑起来。采用并联布局时，进人发动机的导管无须从另一贮箱中穿过。这种布局常

用于大型火箭的第一级和某些多级火箭的末级上。
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    独立悬挂：它将贮箱悬挂在支持结构（构架或另一种推进剂贮箱）上。

    贮箱按几何形状可分为圆筒形和非圆筒形两大类。

    圆筒形贮箱：由圆柱形筒壁和各种旋转体（椭球、球或其它组合旋转体）为前、后箱底

组成的压力容器。

    为了缩短火箭的长度和减少结构质量，目前还采用了“共底”、“锥底”贮箱。

    “共底”贮箱，就是两种推进剂贮箱公用一个箱底，既可增大充液空何，又能省去一个

底及箱间段，从而减少火箭总长度和结构质量。这对多级火箭是很有意义的。

    “共底”贮箱的关键问题，是当采用自燃推进剂时，如何防止推进剂渗漏或由于负压造

成共底失稳破坏导致爆炸。当采用低温推进剂时，为防止推进剂冻结，共底结构必须作成

夹层结构或采取绝热措施。

    “锥底”贮箱采用圆锥台作为贮箱后底。锥形薄壳承受轴向力的能力比椭球形薄壳高

得多，可以用来支持发动机，并直接承受推力和关机时的冲击力。

    非圆筒贮箱：常用的有球形、环形（包括环柱形）贮箱。

8.2.2 仪器舱的结构方案

    仪器舱是供安装控制系统、飞行测量系统、安全自毁系统等主要设备的重要部件。
    多级火箭通常都用一套飞行控制系统管理各级飞行，因而仪器舱总放置在末级火箭

上，位于有效载荷与贮箱之间。除了受气动载荷、气动加热外，工作环境条件较好。

    单级火箭的仪器舱，可以置于火箭顶部或中、下部。位于火箭下部，对于更换仪器和操

作来说比较方便。但由于下部离发动机近，振动、冲击较大，热环境条件往往也比较严重。

    仪器舱可以采用独立舱段和箱间段（即推进剂贮箱箱底之间的舱段）形式。或者，利用

火箭顶部整流罩所包容的空间作为仪器舱。

8. 2. 3 尾段、箱间段、级间段的结构方案

    尾段是保护各级发动机的壳段。火箭竖立在发射台上用尾段作支承时，第一级火箭尾

段要承受整个火箭的质量及地面风引起的横向载荷。飞行时，上面级火箭的尾段，要作为

整个火箭外壳的一部分，承受飞行载荷。

    箱间段是两推进剂贮箱之间的连接壳段，受力情况与上面级火箭的尾段相似。

    级间段是多级火箭级与级之间的连接壳段。除承受飞行载荷外，还要考虑分离时的特

殊载荷。如果是热分离，需要保证不被烧毁和排焰通畅。

8. 2. 4 串联火箭级间结构方案

    串联火箭有冷、热两种分离方式。热分离时，上面级火箭的主发动机在分离前就已点

火。级何连接结构解锁后，靠上面级发动机的喷流吹开下面级火箭。这样，级间结构就需

要排焰并耐受高温、高速气流的冲刷，环境条件比较恶劣。冷分离时，上面级火箭的主发动

机在分离后才点火，级间结构的工作条件好。但分离速度低，失控时间长，两体之间“分离

碰撞”问题比热分离时严重。而且，分离后的上面级火箭在点火之前，必须设法使液体推进

剂沉底进人发动机。
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    热分离中常采用杆式结构或开排焰孔的壳段来排焰。杆式构架可以使燃气流顺利地

从杆间排出并能参予火箭总体受力。

    另一种方法就是在封闭壳段上开可吹穿的排焰孔结构，使喷流从这些排焰孔排出。

    另外，热分离过程中，下面级火箭的前部结构（一般是推进剂贮箱）要承受上面级火箭

发动机喷流的加热和冲刷。喷流在下面级火箭的贮箱外部滞止之后，可以使驻点处的滞止

温度高达2000℃以上，压力达到100-200kPa，作用时间持续数秒钟之久。所以要采用玻

璃钢防热底结构。

8.2.5 箭体的结构形式

    众所周知，箭体结构要承受火箭在各种使用条件下的外载荷。因此，在确定箭体结构

时，除了材料选用外，选择合理的结构形式是十分重要的。

    推进剂贮箱和所有壳段构成火箭的外壳，它们都是由薄壁结构组成的，即由薄板和加

筋构件组成的结构。薄板有蒙皮、腹板、隔板，加筋件有析条、梁、肋。薄板与加筋件用铆接、

焊接、胶接等方式连接，以铆接居多。这种金属蒙皮和加筋件组成的加筋壁板既有足够的

局部弯曲刚度，又能参加总体承载。在薄壁结构中，最简单最原始的是硬壳式结构。这种

结构由隔框和蒙皮组成。在多数情况下，隔框只起舱段之间连接作用，作用在箭体上的外

载荷由蒙皮承受。因此蒙皮厚度较大，故称硬壳式结构。

    另一种则是半硬壳式结构。它是由薄板和加筋件组成的结构，进一步又可分梁式结

构、析式结构和网格式结构。梁式半硬壳式结构的主要承力元件是梁，蒙皮承载不大，允许
失稳。析式半硬壳式结构的主要承力元件是析条，析条分布较密，既可提高承受轴向载荷

的能力，又可提高蒙皮的失稳应力。网格式半硬壳式结构的主要承力元件是化学铣切或机

械铣切的网格壁板，网格壁板可铣成正置正交网格和斜置对称方形网格，这种结构的蒙皮

虽不厚但不易失稳。半硬壳式结构的效率比硬壳式结构高得多。目前这种结构在飞机和

火箭上被广泛应用。

    为了适应高速飞行对结构力学性能日益增长的要求，出现了将析条蒙皮、隔框做成一

整体的结构形式，这就是整体壁板结构。整体壁板可以采用挤压、锻造，然后进行化学腐蚀

和机械切削的加工方法来制造。这种结构的骨架粗细和壁板厚薄可根据各处的实际载荷

确定，能充分发挥结构的承载能力。

    随着科学技术的发展，又出现了另一种结构— 夹层结层。它是一种多层结构，最常

见的是三层结构，两表层板很薄，由高强度、高刚度材料制成；中间层称为夹芯，由超薄的

铝箔或其它材料制造。因夹芯形状不同，分为波纹式夹层结构和蜂窝夹层结构，前者的夹

芯是波纹形状，后者是等六边蜂窝格形状。表层板与夹芯，夹芯本身一般采用胶接连接。夹

层结构抵抗失稳的能力强，弯曲刚度大，表面光滑，气动外形好，耐疲劳。与半硬壳式结构

比较，蜂窝夹层结构可以减小质量约30 %。但是夹层结构的工艺复杂，设备投资大，费用

昂贵，生产质量不易检验。
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8.3 箭体的结构材料

    制造现代火箭所用的材料，大都与飞机相同，主要有铝合金、合金钢、钦合金以及新型

复合材料和非金属材料。

    早期液体火箭的贮箱多采用铝一镁合金，这种合金焊接性能好，但强度较低。随着合

金成形和焊接技术的进步，现已广泛采用铝一铜一镁和铝一锌一镁等高强度铝合金。给贮

箱增压用的高压气瓶，多使用钦合金。

    近十几年来，火箭结构上常用的轻型合金没有出现高性能的新材料，发展趋向仍然是

挖潜。材料科学部门重点研制开发铝锉合金、镁锉合金和a钦合金。这些材料的比强度高、

比刚度高、韧性好。含2务～3俗锉的铝铿合金，比纯铝密度低6%～9%，比刚度高19呢

～30%。很适合于承受轴向压缩载荷的薄壁结构，可减小质量约12％，这是一种可与复

合材料、钦合金相竞争的最有希望的铝合金结构材料。它已在X-33可飞行器中获得了应

用。

    复合材料是火箭和其它飞行器材料发展的主要方向。60年代，碳纤维增强环氧树脂

基复合材料开始应用于飞行器上，用全复合材料制造的飞行器开始出现。在火箭结构上，

复合材料占的比重日趋增加，有效载荷支撑段、仪器舱、级间段和有效载荷整流罩也都程

度不同的采用了复合材料。

    例如，美国在“三叉戟”导弹上应用了石墨环氧制造仪器舱壳体、用碳一碳和碳一酚醛
制造发动机喷管、用玻璃纤维一酚醛制造整流罩帽、用凯芙拉制造一、二、三级发动机的壳

体等，大约65肠的主要结构及辅助结构采用了复合材料，大大降低了导弹的结构质量，提
高了导弹的性能。

8.4 分离系统

    分离系统是火箭的一个重要分系统。它的功用是将火箭飞行过程中已经完成其预定

工作，而且在继续飞行中无用的部分分离并抛掉，从而改善火箭质量特性，提高运载能力。

    火箭飞行中的分离一般有：多级火箭的级间分离；助推器与火箭分离；有效载荷整流

罩与火箭分离；有效载荷（卫星、弹头）与火箭（导弹）分离；冷发射时尾罩与导弹分离等。图

8一2为一多级火箭分离的典型示例。

    对分离系统的基本要求是：在分离之前要确保两分离体可靠地连接；在分离时，又要

确保两分离体可靠地分离，并要保证分离过程中或分离之后，不构成足以影响继续飞行体

正常飞行的危害，如过大的振动、冲击、碰撞及环境污染等。

8.4.1 分离系统组成

分离系统按其功能主要由三部分组成，即连接解锁装置，分离冲量装置和火工品引爆

装置。
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                              图8-2多级火箭分离示意图

    一、连接解锁装置

    连接解锁装置的功用是在两分离体分离之前将其可靠连接，、分离时将其连接构件断
开。按其使用状况和要求可有多种类型，但一般常用的有以下几种：

    1，无碎片爆炸螺栓

    它多用于多点连接的连接解锁装置。每个爆炸螺栓形

似普通连接螺栓，内部装有炸药和点火器，挥栓本体由螺杆
和螺栓头组成，它们或者被销钉穿在一起，或者螺栓头和螺

杆为一体，仅在螺杆上开有削弱槽，如图8-3所示。分离

时，装在螺杆体内腔的炸药引爆后，螺杆相当于活塞在高压

下移动而剪断销钉，或使螺杆削弱槽断开，实现两分离体解

锁。

    爆炸螺栓具有结构简单，装配与使用方便等优点，但对

于大直径运载火箭的级间分离，需要的数量较多，如果采用

电传爆引爆方式，则分离可靠性较低，分离同步性较差，爆

炸螺栓解锁时产生的冲击载荷较大等。

    2．炸药索

    一般可分为聚能炸药索和封闭炸药索（又称齐普炸药

索）。

    a)聚能炸药索。它是一种内装炸药的细长金属软管，

沿分离面安装在截面是U型的压环内（图8-4)，分离时，

1一气动源接头；2一发火撞针

3-剪切销a4一撞针导向环；

    5一炸药包；6一削弱槽

·图8-3 气动激发爆炸螺

          栓（带削弱断面）

通过炸药定向爆炸，切割蒙皮，使两分离体解锁。这种连接解锁装置，可使两分离体之间没

有预制分离面，因而结构质量较小，连接刚度易保证，分离同步性好，可靠性较高。但是，定

向爆破后，产生的冲击载荷较木，释放出的爆炸气体，对周围环境污染严重。
    b)封闭炸药索。它是在聚能炸药索的基础上改进而成的，即将炸药索封闭在柔性金

属套管内，引爆后，依靠金属套管膨胀产生的力，切断带削弱槽的连接构件，使之解锁，金
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属套管本身不破坏，无爆炸气体泄漏，消除了污染，分离冲

击载荷也大大减小。如图8-5所示。

    二、分离冲量装置

    分离冲量装置的功用是产生冲量，提供两分离体所需

的相对分离速度。一般常用的分离冲量装置有压缩螺旋弹

簧组件、气动作动筒、火药作动筒、分离火箭和冷气喷流装

置等。

    1．压缩螺旋弹簧组件

    利用压缩弹簧释放的能量使两分离体分开。这种分离

冲量装置的优点是：设计制造简单，弹簧力预测较准确，可

靠性高，无污染，分离冲击载荷小，成本低等。对多个组合分

离弹簧的选配，可以减少因弹簧行程和弹簧力差值造成的

分离干扰。对要求分离冲量大的级间分离，因弹簧组件及其

支承结构质量大，不宜采用。

    2．气动作动筒

    它由作动筒、气源、电爆阀门等组成。利用高压气体推

动作动筒活塞杆产生推力，将两分离体分开，这种分离冲量

装置分离冲击载荷小，分离和缓。但分离时间较长，分离装

置复杂，使用不方便。
    3．火药作动筒

    ．它与气动作动筒相类似，所不同的是利用火药爆燃产

生的高压燃气推动作动筒活塞杆产生分离力。因而其结构

简单、紧凑，质量小，使用方便。但分离冲击载荷较大。

    4．分离火箭

    多采用固体推进剂火箭，它是利用火箭推力做为分离

(a）起爆前； (b）起爆后

1-聚能炸药索； 2一压环

图8一4 聚能炸药索解锁装置

  (a）起爆前； (b）起爆后

1-削弱槽金属管；2一炸药索；

3一金属套管；4一橡胶充填物

图8一5 封闭炸药索解锁装置

力使两分离体分开。按其作用力与火箭飞行方向的关系分正推、反推和侧（横）推火箭。

    a．反推火箭。安装在被抛掉的分离体上，产生与火箭运动方向相反的推力，使分离体

减速，达到分离的目的，因而又称制动火箭。它多用于级间冷分离，头体分离等。由于反推

火箭燃气羽流中含有微小颗粒，对环境有污染，因此，不宜用于星箭分离。

    b．正推火箭。通常用于上面级为液体火箭的级间冷分离，它安装在上面级上，使上面

级加速，且使贮箱内的液体推进剂沉底并稳定排出，以保证上面级发动机正常起动。

    c．侧（横）推火箭。通常用于助推器与火箭芯级分离和头体分离。它通常安装在助推

器上，产生侧向推力，将助推器侧向抛掉。为了防止头体分离后，弹体又追上弹头，通常可

用火箭产生的横向推力来改变弹体的飞行轨道。

    5．冷气喷流装置

    它是利用携带的干净冷气，如氦气、氮气，通过专用喷管喷出，产生推力，将分离体推

开。冷气喷流装置产生的分离力较小，分离冲击载荷也较小，无污染，适用于要求无污染的

星箭分离。
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    三、引爆装置

    引爆装置的功用是在接收到分离指令后，通过程序配电器接通电爆管（或点火器），引

爆连接解锁装置或分离冲量装置，使之解锁或分离等。引爆装置按其引爆方式可分为电发

火引爆和非电激发传爆两种。电发火引爆是直接给每一个电爆管供电，通电后引爆。非电

激发传爆引爆方式是先使一个电爆装置引爆，通过传爆支管将爆轰波同时传给各路封闭

导爆索，导爆索输出爆轰波又引爆起爆器，使连接解锁装置解锁或使分离火箭点火。

8. 4. 2 级间分离系统

    在多级火箭飞行中，级间分离是一个非常关键的阶段，必须按照规定的时间可靠地分

离，并使继续飞行级的姿态角及其角速度变化最小。

    多级火箭一般有串联、并联和混合三种组合型式。串联式组合是火箭各子级之间依次

同轴（纵轴）相连，分离时，沿纵轴轴向分开；并联式组合（有时称捆梆式）是助推级纵轴与

芯级纵轴线平行或有一较小的夹角，分离时，助推器沿芯级两侧分开；混合式组合是串联

和并联共用，一般最下面级是芯级与助推器并联，上面级的芯级为串联。

    1.串联式火箭的级间分离

    串联式火箭的级间分离方式主要有级间热分离和级间

冷分离两种。

    a．级间热分离

    级间热分离是指在下面级发动机推力尚未消失，上面

级的发动机即点火工作，并当其推力达到一定值时，连接解

锁装置解锁，上面级依靠其发动机推力加速，下面级在上面

级发动机燃气流的压力和气动阻力作用下减速，两级分离。

如图8-6所示。

    b．级间冷分离

    冷分离是相对热分离而言的。它是在下面级推力已基

本消失、上面级发动机尚未起动时，连接解锁装置解锁，依

靠分离冲量装置使两级分离，当两级分离到上面级发动机

能正常起动的情况下，上面级发动机再起动。如图8-7所

示。

    2．并联式火苛的级间分离

    并联式火箭的助推器分离方式按其分离冲量来源，可

分为以下几种形式：

    a．采用辅助分离冲量装置分离

悬
︼
黔
田
m
喊
Illlry（a）

  (a）分离前； (b）分离中；

  (c）分离后 1一上面级；

2一构架式级间段；3一下面级

      4一下面级发动机；

      5一上面级发动机
    对于小型助推器，可采用分离弹簧做分离冲量装置，它 图8-6级间热分离

具有分离和缓，分离冲击载荷小，无污染等优点，但分离冲

量小。对于大型助推器，一般多采用固体分离火箭，分别安装在助推器上、下端或中间位

置。助推器分离时，引爆解锁装置，点燃分离火箭，产生侧向推力，将助推器推离芯级，如图

8-8所示。分离火箭的喷管需向外倾斜一定角度，以免喷流烧损芯级。这种分离方式具有

142



系统简单，分离可靠，分离程序简单等优点。

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

，

一

～b

八川
毋
用
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m
攀
(b)        (c)

(a）分离前； (b）分离中；

(c）分离后 1一上面级；

2一下面级；3一反推火箭；

4一正推火箭 5一上面级发动机

6一下面级发动机

    图8-7 级间冷分离

(a）分离前 （b)分离后

1一上接头；2一下接头；

3一分离火箭； 4一助推器发动机；

5一芯级发动机；p一芯级发动机推力；

F一分离火箭侧向推力；

。 助推器分离角速度；

V一助推器相对分离速度．

  图8一8采用分离火箭的助推器分离

    b．利用惯性力作用分离

    在助推器下端安装球形铰支接头与芯级连接。分离前，由爆炸螺栓帽锁住，分离时，爆

炸螺栓或螺帽引爆，使铰支球头解锁，同时上端的连接接头也解锁，此时，火箭仍加速飞

行，助推器的惯性对下端铰头座产生力矩，使助推器绕球头转动，在离心力作用下甩出去，

与芯级分开。

    这种分离形式不需要设置专用的分离冲量装置，分离时冲击载荷较小，分离系统较简
单。

8. 4. 3 整流罩分离系统

    运载火箭大都采用可抛掷的整流罩，保护卫星等有效载荷在通过大气层飞行时，不受

气动加热和气动力的影响，同时也使运载火箭具有较好的气动外形，以减少飞行气动阻

力。当运载火箭穿过大气层，整流罩的保护作用完成时，就将它从火箭上分离抛掉，以减小

火箭结构质量，提高运载能力。

    按整流罩结构形式、分离机构及抛掷轨迹大致可分为整体轴向分离，下端铰链约束侧
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向转动分离，炸药索侧向平推分离等。

    1．整体轴向分离

    这种分离方式的整流罩为一整体壳段，分离时，沿火箭纵轴向前推出，直到超过卫星

（子弹头）顶端，再使整流罩偏离飞行轨道。

    整体轴向分离方式虽然使整流罩结构设计简单，分离面少。但是，它只能在整流罩底

部解锁，沿轴向向前推出，使分离时间加长，还增加了整流罩分离后的控制问题。因此，不

适用于大型卫星整流罩。

    2．下端活动较链约束侧向转动分离

    这种分离方式的整流罩由两瓣组成，其分离面由多点

连接的无碎片爆炸螺栓或无污染炸药索接头连接，整流罩

下端还有活动铰链与火箭铰接，分离冲量装置由主弹簧和

辅助弹簧组成，主弹簧安装在靠近整流罩与火箭接合面处

的整流罩侧壁上，如图8-9所示。有的辅助弹簧安装在整

罩上端纵向分离面处。分离时，爆炸螺栓（或炸药索）引爆解

锁，压缩弹簧伸长，在弹簧力的作用下克服半罩的惯性力和

静摩擦力，两半罩各自绕下端活动铰链开始向外转动，其质

心上移，角速度迅速增大，当分离弹簧工作行程终止、分离

力消失后，半罩靠已获得的角速度继续转到半罩质心过顶

（质心和铰支点的连线与火箭的加速度矢量平行）之后，半

罩的惯性力对铰链支点产生的力矩又使半罩的转速增加，

一旦增加到它的离心力克服了惯性力在离心力反方向的分

量时，半罩就自动脱出铰链，完全与运载火箭脱离，如图8

-1。所示。这时，两半罩由原来绕铰链转动变为绕自身质

心转动和平动，同时，火箭的相对加速度运动迫使两半罩向

后甩出，这种分离方式，整流罩有效容积较大，罩体结构灵

活性高，水平或垂直位置安装都比较容易。分离时，可利用

嘶
1一半罩纵向连接解锁装置

2一主弹簧； 3一活动铰链；

  4-横向连接解锁装置

图8一9 下端铰链约束侧

        向转动分离系统

火箭的加速度减小分离力。但是，其分离装置结构比较复杂，加工工艺要求高。

    3．无污染炸药索侧向平推分离

    这种分离方式的整流罩仍为两半罩组成，在其纵向分离面上用条形无污染炸药索分

离插接接头连接，并用铆钉（或剪切销）将凸形（活塞）件固定在槽形（气缸）件内，如图8-

11。半罩下端框可用无碎片爆炸螺栓或包带等连接解锁装置与火箭连接。分离时，首先使

整流罩下端框的连接解锁装置解锁。与此同时，槽形件内的炸药索引爆，爆炸气体通过钢
管上的孔进人槽形件腔内，使折叠的气囊管膨胀，增大活塞同气缸之间的压力，从而推动

活塞件移动，剪断铆钉，同时产生所需之推力，以一定的平动和转动速度将两半罩甩出。在
推力冲程结束时，爆炸气体被包封在气囊内，故木会产生污染。

    这种分离装置的优点是；同一个点火指令就可完成两个半罩解锁和分离，因而可靠性

高，对火箭扰动较小，无污染，整流罩结构刚性好，有效空间较大，但装配对接比较困难，要

求分离能量大。
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8. 4. 4 星箭（头一体）分离系统

当运载火箭把卫星、或其它有效载荷送到预定的人轨点之后，要与运载火箭分离，单

独进人预定轨道运行。因此，星一箭

（头一体）分离系统的工作，将直接影

响到卫星人轨精度。

加速飞行

4.5 星一箭分离方式 娜叫        OPOi I%IB }}Ymttt
    目前，星一箭分离系统一般采用

弹射式、制动式和组合式等几种方法。

    1．弹射分离

    弹射分离是指由分离冲量装置产

生的分离力直接作用在卫星上，使之

沿火箭纵轴向前加速，达到星一箭分

离的目的。按照分离力产生的方式可

有下列形式。

    (1)气动弹射装置

    气动弹射装置是利用高压压缩气

体作为弹射星体（或弹头）能源的一种

动力装置。它一般装在弹体前端的中

心部位上，并且和箭体的轴线保持一

致。

    气动弹射装置一般由活塞及其连

杆、活塞筒、控制阀、压缩气瓶和相应

的管路等部分组成。如图8-12,

    假如直接利用推进剂贮箱增压所

用的剩余气体作为弹射力的能源，那

么，气体弹射装置的结构组成就不必

专设气瓶，其结构可以简单一些。

    (2)火药弹射装置

(a)      (b)        (c)        (d)

(a）分离前；

(b）两半罩连接面解锁弹簧释放能量，半罩开始转动；

(c）离心力克服惯性力分量，半罩自动脱出铰链；

(d）两半罩抛出。

    图8-10 下端铰链约束侧向转动分离过程

月一 A

        (a）分离前；(b)炸药索引爆剪断铆钉；

            (c）气囊管膨胀两半罩分离；

    1一炸药索； 2一衰减管； 3一可折叠气囊管；

4-铆钉剪断； 5一槽形（气缸）件； 6一凸形（活塞）件

图8-11 卫星整流罩无污染炸药索侧向平推分离系统

    火药弹射装置的结构、作用原理和它在火

箭上的安装方式，同气动弹射装置相似。只是它

的弹射力能源，不是由压缩气体提供，而是由火

药柱的燃烧所产生的高压燃气来提供。

    火药弹射装置，一般包括火药柱、点火器、

控制盒、套筒、带顶杆的活塞等组件。当控制盒

接到引燃火药柱的信号后，便先使点火器通电

燃烧，接着引燃火药。于是，由火药产生的高压

活塞杆 控制闷
箭体

压缩气瓶

图8-12 气动弹射装置组成示意图



燃气作用到套筒内，推动活塞顶杆前移，使弹头

（或卫星）获得弹射力而迅速被弹射出去。如图

8一13所示。
    (3)弹簧式弹射装置

    弹簧式弹射装置是利用弹簧突然伸张而获

得弹射力的一种分离装置。

    弹簧式弹射装置可以安装在弹头（或卫星）

与箭（弹）体分离面之间与中心轴线相重合的位

置上，也可以沿分离面的圆周的边均匀分布配

置。

    通常，弹簧式弹射装置主要由弹簧、销、钉、

压紧螺栓、套筒等组件构成。当弹射装置处于

星、体结合状态时，它是利用销钉把套筒内的弹

簧压紧，使弹簧被压缩，如图8-14所示。

    在星一箭分离时，按给定的程序炸断爆炸

螺栓。这时，卫星便在弹簧的张力作用下，由套

筒推动卫星向前运动，使星、体迅速得到分离。

    2．减速分离

    减速分离又称制动分离，一般是在末级火

活塞杆

压缩弹簧夸筒

弹头 ＿

或卫星）

图8一13 火药弹射装置示意图

爆炸螺栓

图8一14 弹簧式弹射装置示意图

箭上安装反推火箭或反推冷气喷流装置。分离时，依靠反推火箭推力使末级火箭减速，达

到分离目的。

    采用这种分离方式分离时，除了气动阻力和接插件拔脱摩擦力之外，卫星（弹头）不再

受其它外力的作用。因此 分离后的卫星（弹头）没有附加速度，分离扰动较小，有利于提高
卫星人轨精度或弹头命中精度。但是，若采用固体反推火箭，则有污染物产生，不适用于要

求严格控制污染的卫星分离。这时可采用干净的冷气（如氦气、氢气）喷流装置，但其比冲

较低，需要的结构质量较大。

    (1)反推制动火箭

    它是一种小型的固体火箭发动机。它可以装在箭体的前端，也可以装在箭体的中部和

尾部上。

    通常，制动火箭可以同时采用几个沿 制动火箭

箭体轴线对称地进行配置，使其所产生的

推力与运载火箭运动的方向相反。当制动

火箭起动工作，箭体与卫星（弹头）解脱后，

便能保证卫星不受分离干扰而继续沿着预

定的弹道飞向目标，如图8-15所示。

    (2）反向喷管

箭体

图8-15 制动箭体示意图

    当火箭采用固体火箭发动机作为主推进系统时，要使箭体在卫星（弹头）分离时减速，

最为经济简便的办法就是在主发动机燃烧室壳体前端安装几个反向喷管和喷口（见图8
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一16)。

    为了获得足够的反向推力，反向喷管可以

同时安装几个，其喷管方向朝火箭飞行的前方，

并与箭体形成一定的角度，以避免其火焰烧坏

箭上的有关部件。各个喷管的喷口在卫星与箭

体分离之前，均用堵盖牢靠地盖住。

    在分离时刻，卫星（弹头）被解脱之后，所有

反向喷管的堵盖在控制系统的指令作用下同时

堵盖
反向喷管

图8-16利用反向喷管制动箭体示意图

被抛掉。于是，主发动机燃烧室内的高压燃气便立即从喷管向外喷出，由此形成的反向推

力一起作用在箭体上，使它受到减速而制动。

    (3)利用增压气体
    通常，液体火箭的推进剂贮箱在向推力室

输送推进剂时，一般都需要一定的压缩气体提

供的压力对贮箱进行增压。

    当发动机关机时，贮箱内仍然充满着增压

用的气体。如果在贮箱的前端安装并加以密封

的几个管口的堵片。则在箭一星分离时，打开堵

片，那么，贮箱内的压缩气体立即向外喷出，形

压缩气体喷管 增压系统

图8-17 利用增压气体制动箭体示意图

成反向推力、便可对箭体实行减速。由此可见，它同利用反向喷管的原理是一致的，只是提

供反向推力的能源是增压气体（图8-17).

    3.组合分离

    这是指将弹射分离和制动分离结合起来，

产生更好的分离效果。其主要特点是在垂直于

箭体纵轴方向上设法排出燃气或压缩气体，由
此产生作用于箭体的横向推力，使箭体离开原

来的飞行弹道，同时，使其飞行状态也作相应的

改变。这就是常用的一种组合式的星、体分离系

统（图8一18)。

原来的飞行弹道

  M

厂）、＿／

  一丁一‘
箭体改变飞行轨迹

制动火箭

图8-18 组合式分离系统工作示意图
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第九章 航天器轨道运行原理

    航天器在空间航行的轨迹称为轨道。航天器从由运载火箭发射升空到完成全部飞行

任务顺利返回的整个过程，通常包括发射人轨段（即运载火箭工作段）、在轨运行段和返回

再人段，相应的有发射轨道、运行轨道和返回轨道。航天器在轨道运行段完成航天飞行的

全部飞行任务，故本章所讨论的轨道是航天器的运行轨道。在轨道运行段飞行的航天器，

绝大部分时间是在地球引力作用下的无动力惯性飞行。

9.1 天体力学基本定律

    航天器在轨道上的运动是无动力惯性飞行，因此从本质上它与自然天体的运动一致。

故研究航天器的运动可用天体力学的方法。

9. 1. 1 开普勒三大定律

    亚里斯多德认为圆周运动是唯一的合乎自然的完美的运动，因此天体必定作圆周运

动。然而，德国天文学家开普勒根据丹麦天文学家第各·布拉赫多年观测积累的火星位置

的精确观测数据，发现这种理论与观察不一致，通过大量的理论计算与归纳总结，提出了

具有划时代意义的开普勒三大定律：

    第一定律：每个行星的轨道都位于包含太阳在内的固定平面内，轨道的形状是椭圆，

              太阳在椭圆的一个焦点上。

    第二定律：行星与太阳的连线在相等的时间内扫过的面积相等。

    第三定律：行星运动周期的平方与行星至太阳的平均距离的三次方成正比。

    开普勒三大定律是在前人大量观测数据基础上总结出来的定律，至今仍被广大天文
工作者及从事航天事业的科技人员所应用。

9. 1. 2 牛顿万有引力定律

    开普勒三大定律只说明行星运动的几何形式，要进一步深人理解，则要用到牛顿的万

有引力定律：任何两个物体，都是互相吸引的，吸引力的大小与两个物体质量的乘积成正

比，与它们之间距离的平方成反比。万有引力定律的数学表达式为：

GMm r

  r2     r
(9一 1）

上述式中：F为质量M引起的作用在m上的力，r是m相对M的矢径，G=6. 670X 10-

N·m2/kg2是万有引力常数，如图9-1所示。

    易证：万有引力是保守力。当质点m从相距质点M为r，运动到相距质点M为r。时
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一 、 ，，，＿，‘。 ＿，＿、，＿＿＿ GMm  GMin ＿＿＿ 。‘ ，，＿ 、，

万有引力作的功为WAB=----- -rB 岸,WAB与路径无关，
只决定于始末位置。

    引入势能EB（也叫位能）的概念，则

                    EPA一 ERR＝ WAR

选rB-oo,EPB=0作为基准，则

。 GMm
也r＝ 一 —

                        r
(9一 2)

图9-1 牛顿万有引力定律

9.2 轨道运动方程及其解

9. 2. 1 二体运动方程

    航天器在空间运动时，受到的力有地球引力、月球引力、太阳引力、其它天体引力、大

气阻力、太阳光辐射压力等等，但对实际轨道的分析表明，航天器受到的主要力是地球引

力。因此初步讨论轨道时，可以假设航天器只受地球引力的作用，同时为便于分析计，进一

步假定地球是质量均匀分布的球对称体，即视地球为质量集中在地球中心上的质点，如此
引出了所谓二体问题。只有二体问题有解析解，且其解与实际物理状况非常接近，因此二

体问题及其解构成了整个轨道运动的基础。

  现设航天器质量为，，地球质量为M，则此时航天器受 M
力如图9-2所示，其值为： 汽

G几介刀 r

  r2 r

m   F

为得到航天器的运动方程，现假设存在一个惯性系。xyz，且

地心相对该坐标系原点的矢径为rM,航天器相对原点的矢径

为r,,,，于是：

                        d2r;y   Grn
                    ate＝下-r

                        d2r,,   Gm
                  dt2＝一 r sr

则由 r=‘一rM

图9一2 二体问题

G(M 十 m)
(9一 3)

 
 

一一
 
 

r

一
2

‘d

－
d

这就是常见的二体运动方程。

    航天器质量m<<M（地球质量），故

                                    G(M ＋ m) -- GM

定义引力参数 产导GM

    地球的质量M=5. 976 X 1014 kg，万有引力常数G= 6. 670 X 10-11m3/kg·s2，则地球

引力参数,u=3. 986 X 1014m3/s2.
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现在有航天器轨道运动微分方程为：

d2r上之＿＿n
  ， ， 1 ，， — U

cat̀    r-
(9一 4a)

或记为 r+奔r一0        (9一4b)
    提醒读者注意的是，上述方程的成立是有条件的，它实际上隐含着二体问题的两个基

本假设：①物体是质量均匀分布的球对称体，即可以把物体看作是质量集中在其中心的质

点；②除了沿两物体中心连线的力作用外，没有其它外力和内力的作用。

9. 2. 2 运动方程的解

运动方程的解法有多种，在此用较先进的矢量法，该法求解时要先引出几个运动常

数

1．能量常数

用速度矢量v(二幻点乘微分方程式（(9-4)，并经过一系列推导后可得

v2
二万 一 — 二 〔毕 吊 女义
乙 r

9一 5

上式中：髻为单位质量航天器的动能；一誉为单位质量航天器的势能；。为比机械能（单位
                    乙 ，

质量航天器的机械能）。

    由式（(9=5)可得如下结论：当航天器沿着轨道运动时，航天器的比机械能既不增加也

不减少，而是保持为常值。

v2＿卫
2     r

    实际上上述结论可直接由能量守恒定理得出。

    2．角动量常数（动量矩常数）

    用矢径r叉乘微分方程（(9一4)，则容易推得rX，是常矢量，记

                                          h＝r X v        (9一 6)

说明航天器的比角动量h沿着其轨道为一常数。

    由矢量叉积定义知，h垂直r和v所在的平面。现在h为恒定矢量，说明r,v在运动过

程中始终处于同一平面。由此可得如下结论：航天器的运动必限制于空间的一个固定平面

内，此固定平面称轨道平面。轨道平面由初始位置r。和初始速度，。所决定，而且必须通过

地球质量中心。

    用r表示航天器在空间任一点的位置（当地铅垂线），并记速度，与当地铅垂线间的

夹角为天顶角y，速度，与当地水平面夹角为航迹（仰）角0，如图9-3所示，则可推出h

的大小为：

                                          h＝ rvcosG

或 h＝rvsinY

    3．拉普拉斯（Laplace）常矢量

    用角动量常数h叉乘微分方程(9-4)，则经过简单推导知存在常矢量L（称Laplace
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常矢量），其表达式为：

                            L          l r
井 r 入 n 一 产 —

                                  r

式（(9-7)点乘比角动量h得，

          L．h＝(rXh)．h一丑r．h＝0
                                                                            r

说明L垂直h，而h又垂直轨道平面，所以L在轨道平面上

后面会证明L指向近地点。

    4. h,e,L I.7的关系

    为建立h.e,L间的关系，如图9-4，引入

                            a,二 vXh 图9一3 航迹角口

a2二一Ar

则

                        L二 a,十 a2

上述矢量大小为

                        ｝a,｝二by

                        lag｝＝产

又

                            h二 rvcosO

则应用余弦定理可求得L的大小

          L2= la】2＋lag！“一2la1！·Ia2IcosO

            ＝h 2 v 2＋u2一2hv/cos)

＿，，：上：2，、．2＿旦卫之＿八。。
一 尸 1 “ 、“ t ‘。口以

                                                ，

图9一4 拉普拉斯常矢量

丝＿A一V2一.̀T'cosO
    2 九

最后得

L2＝矿十2ch2

5．轨道方程

矢径r点乘L，得

r·L＝r·(vXh)一r·Ar＝r·a，一pr

又

                      r·a,“r·｝a,｝cos8二r·hvcosO＝h2

再设L与r之间夹角为v，则；" L=L " rcosv

    于是

                                L·rcosv＝尸一to'
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一一琴，、一
    召 ．十 右cosy— ， ． 石

                            1 -1- - cosy

      h2
p 今 丁

          严

(9一 9)

  、＿／，．2eh2
e 一 — 一 n/ l T ～2 ．

        产 v P-
(9一 10)

则得 r二 ～一史一一
    I十 ecos

(9一 11）

这就是以极坐标形式表示的轨道方程，它也是圆锥曲线的一般方程，且。为“偏心率”,p
为“半正焦距”或“半通径”。由此可见，航天器的轨道方程是圆锥曲线。而椭圆是圆锥曲线

的一种，这已证明开普勒第一定律。

    轨道方程式（(9-11)中，。是矢径r与引力中心至近地点之间连线的夹角，常称真近点

角。令，一。，即。os。一：，此时二为最小值二。二丁今，说明，的基线是引力中心至轨道最近
                          一’‘“’一“ “～ ‘～ ‘P     1+ ’，““－一‘一 分～ ‘’“ ’～一 1／“一 ～一

点的联线，即L指向轨道离地心的最近点，即近地点。反之，若v=1800 , cosv＝一1，此时r

取最大值为、一六，对应的点为远地点。：指向近地点，由此可定义偏心率矢量。，且
(9一 12)

L
一
产 

 

－一
 
 
 
 

e

9. 3 轨道特性

9. 11 圆锥曲线

    轨道方程是圆锥曲线，所以应先对圆锥曲线有一个总的了解。之所以称为圆锥曲线，

是它可以定义为平面和正圆锥的交线。如图9-5所示为一两叶圆锥，若平面与其中的一

叶（半锥）相交则截线是个椭圆，圆是椭圆的特例，此时平面平行于锥底。若除了平面仅与

锥的一叶相交外，平面还平行于锥面上一直线，那么截线为抛物线。若平面垂直锥底与锥
的两叶相交，则截线是双曲线，它有两个分支。

    在方程式（(9-11)中，可由“偏心率”‘的大小确定圆锥曲线的类型。如图9-6所示。

    。二0时，二二户，对应圆；
    0<e<1时，对应椭圆；

一‘时，r一武os v，此时若一‘800，则r--p- oo ,对应抛物线；
e>1时，对应双曲线。
圆锥曲线有几种类型，意味着轨道有几种类型。

9．3.2 圆锥曲线特性

  不同的航天器，会用到不同类型的轨道，故要研究轨道先要讨论圆锥曲线的特性。
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抛物线
(2个分岔

‘＜1
捅圆

抛物线

双曲线

            图9一5 圆锥曲线

1.椭圆（包括圆）

图9一6 圆锥曲线分类

    如图9-7所示，椭圆亦可定义为到两焦点F和F'

的距离之和等于常数的点的轨迹。这个常数等于两极点

联线的长度，叫长轴，以2a表示。对应长轴有短轴，以2b

表示，相应就有半长轴a和半短轴b。椭圆的其它几何参

数为：近地点距离二，、远地点距离ra、半焦距f、半正焦距
户和偏心率‘。

    由图9-7中几何关系及圆锥曲线方程可得

图9一7 椭圆

r-二一史一
        I＋ e

(9一 13)

＿ p
    1一 e

(9一 14)

      1，
a 导 下了kra．十 r,夕

          乙

＿ p
  1一 e2

(9一 15

2f一：。一：r，一二。一二，一2pez一：ae
                                                                          I — ‘

￡二f二ra一rfl
      a ra十 r-

(9一 16)

                          b＝丫a2一I'2＝a甲I一。z        (9一17)

    分析以上几个公式可见，有关椭圆的几何参数中，只有两个独立参数，即只要已知其

中任意两个参数，便可推出其他几个参数。如世界各国公布的航天器轨道参数中常包括近

地点高度hp和远地点高度h。，则分别加上地球平均半径R后易得近地点距离rp和远地
点距离‘，再由上述公式很容易换算得到其它轨道参数。

    当椭圆的两个焦点重合时，即f=Q时，圆锥曲线为圆。此时，e=0，二＝p0
    2.抛物线

    偏心率‘=1时，若，=1800，则r～二，说明圆锥曲线不再是一条封闭曲线。此时只有

一个参数，即近地点距离二。一粤。而抛物线方程为：
    ’行 ～ ’一，～ ‘～砂’、“～ ’一切’y   20 ”’‘省‘’月分 ／‘一／‘．

r二一2r-.-
    I十 COSv

(9一 18
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    3．双曲线

    偏心率e>1时，圆锥曲线方程中的分母在。osv＝一

1e处改变正负号，造成两个分支，女。图9-8所示。显然，
1
－
e

渐近线与两极点连线的夹角为‘二。os-1

    此时，近地点距离为

。一击
  r。无意义

(9一 19)

图9-8 双曲线

＿＿ 一一p一一／ n
‘‘ 一 ． ， ，、、 U

        1 一 e0

                                2f＝一2ae

                                b无意义

双曲线轨道在研究行星际飞行时经常用到。

9. 3. 3 轨道运动的一般特性

由圆锥曲线的特性知，除了抛物线之外，所有的圆锥曲线均有：

a二一之一
      I一e2

代人前述P，。表达式并经过简单推导得

改写有

-丑
  2E

￡二 ＿ I
        2‘

(9一 21

竺＿丑
2 r

则得
      ｛2    1｝

V-片1, t'下 一万） (9一 22)

此式称为活劲积分，用于计算在已知轨道上不同点处的速度。从活劲积分公式可以看出，

在已知轨道上，每一个位置上的速度是确定的，试图在不改变轨道的条件下改变速度是不

可能的，仅从运动特性论，这是航天器与飞机或其它地面运动物的最大不同之一。

￡二＿ 之 ＿
        2a一
之e2一1
2   p

得：若：<0，轨道为椭圆；E=0，轨道为抛物线;e>0,轨道为双曲线。

  再由一誓一令一普一聋知，可由初始时刻的ro和VO判断物体将进人何种轨道。其
档Vo<抨时，轨道是椭圆（(v。一渡，且。一00d,'，轨道为圆）；当v。一褥时，轨道是
抛物线；当vo>抨时，轨道是双曲线。

  由此可见，不断提高速度，轨道将由闭合的圆锥曲线变成为不闭合的圆锥曲线。这里
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有两个特征速度：(1)逃逸速度（永久地逃逸出引力场所需的最小速度，此时对应抛物线轨

道）vA,g=抨      ; (2,}}rc,）环绕速度（作圆轨道运动所需的速度）v环，=渡     o0
    对地球，代人ro=R=6371km，得viF斑 . 7. 9km/s（第一宇宙速度）) , v,*s-11. 2km/s

（第二宇宙速度）。

    对作椭圆轨道运动的航天器，稍作分析还可知其有如下特性：

‘，，在远地点（二一1-e一“+e) )，速度最小

          V"-PI r一11to一a(l - e)all + e)
二P(1一‘）＝Va(1一‘）

式中，V“表示远地点环绕速度；V. <Vca，表明远地点速度比当地环绕速度小。

(2，在近地点（(rp一念一（‘一，，，速度最大

          VZ-以   2P-   rP一11Ja一p(1． + e)a(l - e)
            一聋“＋·，一V p(1＋。）

式中，Vr，表示近地点环绕速度；V ,>V,,,，表明近地点速度比当地环绕速度大．
    (3）轨道周期符合开普勒第三定律。

由角动量定义可得

                      du

n=rvcosa=r-’不

改写得

 
 
 
 

F

 
 

J
U

尸
一h 

 

一一

另由图9-9得
：， ， 1 r气au 二 r ．rav ．二了 ＝ 气万av

                            乙 乙
图9一9 扇形徽面元

两式比较得

        2，，
at 二二二 - ate

            h
(9一 23

因比角动量h是常量，故上式已证明开普勒第二定律：矢径在相等的时间内扫过相等的面

积。

显然，在一个周期T内，矢径扫过整个椭圆的面积，即，一二ab，则T=资grab，代人
b＝。石不一e2，。＝犷之�h＝试而

                                  I — e0

再经简单推导得
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二一2·JQ32nJ (9一 24)

此即开普勒第三定律。

    由上式可见，周期仅仅取决子椭圆半长轴，而与短轴无关，所以无论轨道形状是圆是
扁，也不论远、近地点的高度是高是低，只要半长轴相等，它们0周期就相等。

    在周期恰好等于地球自转周期（(23小时56分钟04秒太阳平时）轨道上运行的卫星

为地球同步卫星。轨道平面为赤道平面，轨道为圆形轨道的同步卫星称地球静止卫星，如

实用广播通信卫星。

    对圆轨道，整个轨道运行期间的速度不变，大小为

Vc一r 9一 25)

它的周期为

二一2·Jr327r (9一 26

初步估算高度为h圆轨道的速度和周期时，常用如下近似计算公式

·。一7. 91丫弃贾        (km/s）二一84.4框黔(min)
                                （取R二6371km)

    轨道高度是一个十分重要的参数，近圆轨道按高度可分为低轨道、中高轨道和高轨

道。其中，低轨道一般为高度小于1000km的轨道；中高轨道一般为高度在1000km左右

到20000km的轨道；高轨道则是指高度大于20000km的轨道。

9.4 基本轨道要素

    通过前面分析已知，航天器运行轨道平面的方位在惯性空间保持不变，轨道方程是圆

锥曲线。但实际中，如何确定轨道平面的位置与方位，又如何度量轨道在空间的大小、形

状、方位及航天器所处的瞬时位置呢？一般的做法是引人轨道要素的概念。为做到这一点，

先从坐标系讲起，因为空间的位置与运动的描述都离不开相应的坐标系。

9. 4. 1 地心赤道坐标系

    轨道研究中常用到地心赤道坐标系，该坐标系以地

心为原点，赤道平面为基准面lox轴指向春分点刀Y轴

在赤道平面内东转900,OZ轴垂直赤道面指向北极，如

图9一10所示。

    注意此坐标系不随地球一起转动（自转），即相对恒

星不旋转，故在研究航天器相对地球运动时可近似视作

惯性坐标系。沿着该坐标系三个轴的单位矢量为1、了、K。
图9一10 地心赤道坐标系
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9. 4. 2 基本轨道要素

    在一般情况下，轨道平面与赤道平面（XY平面）存在一条相交线，称交点线，如图9-

11所示。交点线和轨道有两个交点，航天器在轨道上运动时，其Z坐标由负变成正的那一

点称升交点，对应的另一点，其Z坐标由正变成负称为降交点。

    升交点在XY平面的位置由角度0决定，

这个角口称升交点赤经。

    轨道平面与赤道平面的夹角i称为轨道倾

角，它亦可定义为轨道角动量常矢量h与正2

轴之间的夹角，从而小P角（(0<- ）对应向

东运动或称顺利轨道，90。＜1毛180。对应向西运

动或称逆行轨道。航天器轨道常按轨道倾角i

的大小分类，除上面提到的顺行轨道、逆行轨道

外，还有轨道倾角等于90“的极地轨道（工程上

常把倾角在900附近的轨道也称为极地轨道或

简称极轨道），轨道倾角等于00或180哟赤道

轨道。

    显然，a和i这两个角度确定了轨道平面

的方位和航天器在该平面的运动方向。

    再在轨道平面内引人从升交点量起的至近
图9-11 基本轨道要素示意图

地点的转角— 近地点角距。，则完全确定了轨道在轨道平面的取向。

    上述三个参数（角度参数）和两个独立的确定轨道大小和形状的参数（如轨道半长轴

a和偏心率e)，共5个参数完全确定了轨道的大小、形状和方位，但为了指出航天器每一

瞬时在轨道上的位置，还需要一个（关于时间的）参数，如此共6个参数完全确定了航天器

的轨道运动。

    常用的6个参数常称为基本轨道要素（或轨道根数），它们分别是：半长轴a,偏心率

e、轨道倾角i、升交点赤经d2、近地点角距。和过近地点的时刻r.

    注意，基本轨道要素并不是唯一的。如过近地点的时刻可用以下几个量代替，并足以
确定航天器在某特定时刻，。的位置。

    v0— 特定时刻的真近点角，如图9-11示，它在航天器轨道平面内是近地点与航天

器在时刻t。的位置间的夹角；

    uo— 特定时刻的升交点角距，如uo=。十vo 0

  实际上，运动方程杆3r=r 。可以分解为三个标量形式的二阶微分方程，而每一个二
阶微分方程的解必有两个积分常数，所以运动方程的解中必有六个积分常数，如此应有六

个初始条件，才能确定轨道，基本轨道要素正好六个的原因正在于此。

    应用中，已知人轨点的位置矢量与速度即可定出轨道，实际上这是用已知的在直角坐

标上的三个位置分量（rj,r,i,rx）和三个速度分量（(vj,vJ,vK）描述轨道。此外还可以用球坐
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标上的位置与速度分量（r,a,B,v,e、 A）来描述轨道。

    上述描述轨道的三组参数之间均有互相对应的关系，但基本轨道要素与众不同，即在

运动期间，前五个要素是常量。如此假若能由某一时刻t。时的ro,v。定出这一时刻的轨道

要素，则到任意t时刻，利用同样的轨道要素，可采用逆变换的方法方便地求得t时刻的

r,v，用于预测较为方便。

    由r,，求轨道要素的方法如下：由r,，根据前面两节相关公式可方便的求出a,e,p
等，而观察图9-11可见，在地心赤道坐标系中，i是h与k之间的夹角，0是I与n之间

的夹角，。是。与n之间的夹角，vo是e与r之间的夹角，“。是n与r之间的夹角。所以只

要能确定h,n,e三个矢量，则其余几个轨道要素可求。至于h,n,e三个矢量，可由r,v分

别根据式（(9-12)和式（(9-6)求取偏心率矢量。和角动量矢量h，而升交点矢量n位于轨

道平面与赤线平面的交线且由原点指向升交点，故有n=kXh，如此问题迎刃而解。

9. 5 轨道机动

    航天器在控制系统作用下其轨道按人们的要求发生改变，称为轨道机动。也就是说航

天器可以由沿某一已知的轨道运动改变为沿另一条要求的轨道运动。即由原轨道变为新

轨道。轨道可以改变（机动）是人造天体与自然天体的最大不同。

    航天任务常要求航天器如从高轨道转移到低轨道，或从低轨道转移到高轨道，这必须

依靠轨道机动；两个航天器交会与对接，军用航天器移动到特定区域执行对地观测任务等

都离不开轨道机动；消除摄动因素对轨道的影响（如大气阻力造成的轨道下降）也要求轨

道机动；消除人轨点运动参数偏差的影响等等同样离不开轨道机动。

    常用火箭发动机提供轨道机动的动力装置。一般说来，发动机推力较大，只需短时间

工作即可获得所需的速度增量AV，所以在初步研究轨道机动问题时，假设发动机按冲量

方式工作，即发动机工作能瞬间使航天器获得所需速度增量，此时航天器的位置不发生变

化。

    按原轨道和新轨道是否有相交点，轨

道机动可分为轨道改变和轨道转移，如图

9-12所示。当原轨道与新轨道相交（或相

切）时，在交点（或切点）施加一次冲量，即

可使航天器由原轨道转人新轨道，这种情

况称为轨道改变。当原轨道和新轨道不相

交（或不相切）时，则至少要施加两次推力

冲量才能使航天器由原轨道转人新轨道，

这种情况称为轨道转移。连接原轨道和新

轨道的中间轨道，称为过渡轨道或转移轨

道。

变轨点

原轨道

变
轨
点

新轨道

(a）轨道改变
b）轨道转移

图9一12 轨道机动

    此外，为了消除摄动因素（外界干扰因素）等影响，采取的保持航天器在预定轨道上稳

定飞行的轨道机动称轨道保持。为消除由人轨条件偏差而引起的轨道（参数）偏差，使航天
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器按预定轨道飞行的轨道机动称轨道调整。上述两种俱可称为轨道校正。

酬

Q 
 

们

工

9. 5. 1 轨道改变（共面）

    设两轨道是分别以地心为焦点的椭圆轨道I,

和I,，半通径分别为p，和p1，偏心率分别为。，和 味
    一 。，。 ．，、 、 ，，。 一 ， 、， 、，．J ‘ L～ 卜 二 道

。，，它们的长轴之间的夹角为抓近地点之间的夹 1
角），运动方向相同，如图9-13示。

    由图可见，要实施由轨道I向轨道77的改变，

只需在两椭圆的交点R处施加一次冲量，即可使速

度由v工变为VI，从而使轨道工变为轨道1。由图可

见，速度增量为△，＝，。一，，，而Q点称为变轨点。

    两轨道共面同轴同向情况下的轨道改变，是一种

最基本的情况，在此仅讨论椭圆轨道圆形化的特殊情

况。同向指运行角速度方向均朝北或朝南。

    设原轨道的半通径为p，偏心率为。。要求在其近
地点或远地点实施变轨，使其转人一条同向圆轨道运

动，如图9-14，该圆轨道为变轨后的新轨道。

    (1)变轨在近地点进行，则对原轨道，近地点处有

轨道

图9一13 共面轨道改变

＿ 户
    1＋ e

vp= vcp丫I＋e

一rp二 一p(1＋
图9一14椭圆轨道变为国轨道

新轨道的环绕速度即为vcp

二＊＿‘压＿、压夕气耳不
        Vrp V p

因

故变轨所需的速度增量大小为

v'p＜ v

OVp, _、，一，一，一存[(1 + e) -        e]        (9一27)
AV，的方向与V，的方向相反。

    (2)变轨在远地点进行，则

＿ 户
    1一 e

  va＝vca寸1一。

一Ara一i
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vca＞ Va

｝。。一二。一二一褥 ，一‘一、卜。）〕
Ova的方向与v。方向相同。

    知道变轨所需AV，即可由齐氏公式算得实现变轨所需推进剂。

    实际分析表明，仅改变速度的大小，而不改变速度的方向，所需的速度增量较小，所以

非不得已应避免改变速度方向的变轨。

9. 5. 2 共面轨道转移

    完成两个不相交轨道间的转移，需要两个速度增量即利用中间转移轨道进行两次轨

道改变完成。实际应用中涉及较多的轨道转移是霍曼（Hohmann）转移。

    霍曼转移是最常见的轨道机动方法之一，它主要研

究的是共面同心（同向）圆轨道之间的最小能量转移问

题，如图9-15所示。能量最小，意味着推进剂要求量小，

外在表现是两次冲量产生的速度增量之和— 特征速度

最小。霍曼转移轨道的特点是转移椭圆轨道的近地点与

远地点分别与原轨道和新轨道相切，因此它又称为双共

切椭圆轨道。

    霍曼转移的实施步骤是：(1)在初始半径为rp的圆
轨道上施加切向冲量w1，其速度vcP+Ov1=v，使航天器
进人远地点正好为ra的椭圆轨道；(2)航天器到达远地

点时，再在远地点施加冲量△V2，使△V2十V：等于当地环

绕速度vc一贝”航天器进人高轨道。可以证明：当瓮＜

变轨点

图9-15 霍曼转移示意图

11. 94时，Hohmann转移是使总的速度增量Qv = 0v1 + Ov：为最小的转移方式，即最小能

量转移。

    由图9-15已知，转移轨道的近地点和远地点分别为：，、：。，则椭圆半长轴为

a‘一含(ra＋犷’
由活动积分得

    二一V    r一1,Ja

V1一V"'}事ra + rP一渡了2raIra +rP
w1一 LP一J/ L-} (丧    2ra}l rP      ra + rP一）
V2一V,} 2ra一ra + rp）一褥丫2rPra   ra -  r一
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AV：一Ya一调1一了2r,ra + rn
从而 AVT二△V1十△V2

一L}} I r. +rp一）＋翻1城2rp ̀       Ya + rp 9一 29)

    从上述对霍曼转移的讨论中可进一步引申以下几点：

    (1)上面讨论是由低轨道向高轨道转移，即向外转移情况，实际上，Hohmann转移同

样可用于向内转移情况，即由高轨道向低轨道转移。此时，先用△V2减小速度，然后到近地

点上用AV，减小速度，从而实现最终圆轨道。

    (2) Hohmann转移所用的飞行时间正好是转移轨道周期的一半，即

二一二Va:3一了<ra + rfl)s8,u
故可证明，Hohmann转移所需能量最少，但转移所用时间最长。因此在紧急情况下，即在

要求转移时间尽可能短的情况下，就要用到快速转移问题，此时涉及到两共面圆轨道之间

的一般转移方式。此时的转移轨道与两圆轨道相交，同样可以求出所需的△V1 .4V20
  ’(3)上述讨论的Hohmann转移方法可以很方便地推广到两个共面共轴同心同向椭

圆轨道间的轨道机动问题，如图9-16所示。

    (4) Hohmann转移可用于交会。如图9-17示，P表示目标航天器（如空间站）,A表

 
 

存
R）

．2rr

        图9-16 共面共轴同心圆轨道间的转移

示主动航天器，R为预估交会点，则交会条件为：

                                  t(A,～ R)＝ t (P

图9一17 交会间题

于是 11（ra +‘ r,｛普＿
丫公戈 2 ／

汀一 如
    27r

最后得 ‘。，，一二「，＿（ra＋rp 12 ITn 一I I 一 I 八        I

            七 ＼ 艺ra        I J

此即为保证交会成功要求初始时刻A相对尸的角度。

    (5)从低轨道上逃逸（(e=1，抛物线，ra}00）的速度增量是
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AV..一、、一1）渡
    同样的增量，作Hohmann转移，可以达到的圆轨道高度为r. =3. 4rp（证明从略）。进

一步分析表明：仅从速度增量来看，能把有效载荷送人地球同步轨道的火箭能够把更重的

有效载荷送往月球或送人日心轨道（逃逸）。

9. 5. 3 轨道面的旋转

    前面讨论的轨道改变与轨道转移问题都是限定在同一平面内的轨道机动问题，然而
非共面两轨道之间的轨道机动也是比较普遍的。

    不难发现，发射场所在的纬度p，决定

了从该发射场发射的航天器的最小轨道倾

角i，因此在要求轨道倾角i小于p时，只

有通过平面旋转的办法来达到预定轨道，

如发射同步静止地球卫星，只能这样做（此

时i二0)。

    加上轨道面旋转的要求，就会显著增

加轨道机动的复杂性，在此只讨论不改变

轨道形状或能量的轨道平面纯旋转问题。

    如图9-18所示的两个圆形轨道的倾

E,（原轨道）

            FI

左全·
                    梦2

图9一18 轨道面旋转示意图

角相差△i，轨道E1上的航天器要机动到轨道E：上，这只有使轨道E1绕节线旋转一个△i

才能实现。由速度矢量图可见，当△i很小时，

                                            AV二 vL i        (9一 30)

Ai较大时，要用到余弦定律。

9．6 轨道摄动

    前面讨论的问题都是以二体问题的运动微分方程作为基础的，而该方程成立实际上

隐含着二体问题的两个基本假设，即地球是质量均匀分布的球对称体，同时航天器只受地

球引力作用。然而航天器不仅仅只受地球引力作用（还有太阳引力、月球引力、其它天体引

力、大气阻力、太阳光辐射压力⋯⋯），地球亦非理想的正圆球，而是形状和质量分布很复

杂的天体，所有这些导致实际的航天器轨道有别于理想的二体轨道（开普勒轨道）。但相比

之下，其他力毕竟远小于地心引力，因此，实际的轨道运动与二体近似的轨道运动偏离不

大，因此常把航天器的实际运动视为规则的二体运动与不规则的摄动运动迭加的结果，如

此，实际的复杂运动可用摄动方法求解。

9. 6.1 摄动和摄动因素

    一般认为，航天器除受到二体问题讨论的地球引力之外，所受到的所有其它力统称为

摄动力。考虑摄动力作用所得到的航天器运动轨道与不考虑摄动力所得到的（理想）轨道
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之间的偏差，称为航天器所受到的摄动。

    摄动有两种形态，一种叫做长期摄动（轨道参数总是朝同一方向变化的摄动），另一种

叫做周期摄动（轨道要素的数值有时增加，有时减小，在某一平均值附近摆动的摄动）。周

期摄动又分短周期摄动（摄动周期很短，才几个小时）和长周期摄动（摄动周期很长，约几

十天甚至一年以上，可视作长期摄动）。

    引人摄动概念研究航天器的运动，既可以得到航天器（实际）运动的清晰概念，又可使

问题得到简化，从而有利于我们建立基本概念，掌握基本方法与基本理论。

    由于摄动力与地球引力相比是小量，因此用二体模

型描述航天器的运动是一个较好的近似，而另一方面，考

虑轨道摄动，深人研究航天器的运动时，以二体模型为基

础，可以把航天器的实际轨道看成是不断变化的椭圆，航

天器在不同的时刻沿着不同的椭圆轨道运动，换言之，轨

道要素不再是常量，而是时间的函数a(t),e(t),i(t)�(l

(t),co(t)，这样的椭圆被称为“密切椭圆”（因其瞬息即

变，故也称“瞬时椭圆”），航天器的实际轨道就是这些无

数变化着的椭圆的包络线，如图9-19所示。很显然，航

实际轨道

密切椭圆

图9-19 密切椭圆与实际轨道

天器在任意t时刻的r,v在实际轨道和密切椭圆轨道上是一样的，但加速度矢量a不同。

9. 6. 2 摄动加速度常用表达式

考虑摄动时，航天器的实际运动方程写成

；＋共r＝a,.
                      ～钾J 了

(9一 31）

    摄动加速度项ap的存在，使得实际运动微分方程无解析解，只能采用数值积分技术
或近似解法，相应地引出了特殊摄动法和一般摄动法。

    无论用何种方法求解摄动轨道，都需要知道摄动加速度ap的表达式。

    有关分析表明，不同高度的航天器轨道，航天器所受摄动力的大小如下表9-1。由表
可见，作近地轨道运行的航天器，主要摄动力是地球的非球形引力和大气阻力；对较高轨

道航天器，太阳和月球引力成为主要摄动力。下面简单介绍地球的非球形引力和大气阻

力。

    1.‘非球形地球引力

    为了说明地球的非球形引力，常引人引力位（势）函数的概念。利用势函数，可以找到

摄动力（还可以大致看出地球的形状）。因为势函数对任何方向轴变量的偏导数就是航天

器在该方向的加速度。以质量均匀分布正圆形地球为例，它在距离地心r处的引力势函数

定义为U=登，贝“其在矢径方向的梯度（偏导数，就是它的弓！力力口速度一r2，现在可以看到
引力势函数与单位质量的势能正好差一个负号。

    实际地球并不是一个正球体，而且密度分布也不均匀，因此，真正的地球引力势不仅

与地心距离r有关，而且与航天器所处位置的经度又和纬度p也有关，即
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轰 9一1 常贝软僧所兽福动为士11%

  摄动力 、鹭 200km) 漂000km)       (-J 35800km)
引力场二阶带谐项J2        10-3        10-3        10-1

其它全部球谐项 10-6        10-6        10-9

大气阻力 。.4X10-” 一10-'        0

太阳辐射压力 。.2Xlo-‘ 一10-， 一10-1

太阳引力 。，3X 10-'        0. 5X 10-'        0. 2X 10'6

月球引力 0. 6X10-'        0. 1X10-6        0. 5X10-6

注：以上数值都是和地球表面处单位质量航天器所受均匀球形地球引力相比的。计算大

气阻力时，假定航天器质量1000kg，垂直于航天器运动方向的横截面积为1m2.

U ＝ U(r.m.A)

    测地人造卫星的观测表明，经度又的影响较小，可予忽略，故引力势函数只与r,p有

关。通常认为地球引力势函数相对于地球自转轴是旋转对称的，则它的表达形式是

      U一P-r一2J2R0(3s‘一＊一1)＋1·，3    f}R3Z J3 r4 sinT(5sin2＊一3)
                  I，}R言，＿，．‘＿

              ＋贵J4里于0(35sin4}o一30sin2sp＋3)＋⋯
                  8一，r

式中，r为航天器到地球几何中心的距离；甲为航天器所在位置的纬度；J2,113,114,⋯为无

量纲的地球势函数系数，称为地球引力场势函数的带谐系数，它们的数值反映着地球的形

状和密度分布。其中系数J2.J4等项中的sinEp-以偶次幂的形式出现，它们是南北对称的，

称为偶带系数。系数。13,J。等项中的sinp以奇次幂的形式出现，反映着南北不对称性，称
奇带系数。

    由于地球形状摄动，人造卫星轨道发生变化。，因此，可以通过观测卫星轨道变化来求

出这些系数，从而得到地球引力场的情况。目前已知

                                J2＝1.08263 X 10-3

                                J3＝2.54 X 10-6

                                J4＝1. 61 X 10-6

    分析前面势函数公式可知，右端第一项是把地球视作质点引力的势函数；第二项含

J：约是第一项的10-3，我们称之为一阶摄动；第三、四项含，13,114，它们约是第一项的10-6

倍，称之为二阶摄动，

    实际航天器轨道数据表明，在地球非球形摄动中，包含J：项的精度相当于距离偏差

不超过10km，速度偏差小于10m/s，引起d2和。的长期变化分别为每天不超过100和

200；包含。13,J；等其它项的精度相当于距离和速度偏差分别在l Om和lm/s之内，引起口

和。的长期变化对一般的卫星通常每百天小于10。因此，研究航天器在不太长时间内的
    1M



运动，只需考虑地球形状的一阶项。

    2．大气阻力

    地球周围包围着大气，大气密度随高度增加而下降，近地飞行环境中，大气虽然非常

稀薄，但航夭器在其中飞行时，仍有与航天器运动相反方向的空气阻力产生，从而阻碍航

天器的运动。工程实际表明，在离地300km高度以下，大气阻力属主要摄动力。

    大气阻力的摄动加速度表达式为：

                                    F      CDS PVK
                                      W 。＝ 二 二 ＿ 一 二
                                            “ m      m   2

式中，m为航天器质量;v；为航天器相对大气的速度；CD是阻力系数，与航天器外形、飞

行姿态及轨道高度等有关；N为大气密度。

    9. 6. 3 地球扁率的摄动

    前已指出，在地球形状摄动中，系数，12项是主要的摄动项，这一项表明了地球椭球体

的扁率，所以称该项引起的摄动为地球扁率的摄动。

    实际分析表明，地球扁率引起的摄动，主要的效应是升交点赤经和近地点角距的长期

变化，而且这种变化主要由I：项引起，即
                                                                              ＿ 、7

                                                    ｛R二Iz

                          d(2 ＿ ＿＿ 、a） ．一 一、

            蓄一 9. 964亩合ez)zcost（度／天，
                                                                                        (9一 32)

                                                ｝R二）i

                            dw ＿＿ 、a／ ＿ 。． ＿、 一 ＿

              亩一“·982 (1吮2)2(5cos2‘一‘）（度／天，
式中，a为航天器轨道半长轴：R：为地球赤道平均半径，R：二6378. 144km;。为航天器轨

道偏心率，对圆轨道。=0;i为轨道倾角。

    由式（(9-32）可得如下结论：

        ＿、d口、．。～二．、‘一一 二 。，。 、‘＿，、＿＿，
    (1) 表明了轨道面在空间的进动运动
      、‘／dt‘ 一／JJ，‘件 四 陈一 ’，曰子一 例.t. 7J71

                          ＿，一 ⋯，，＿，．，、二 。，＿．d口 ＿＿，．一 ‘一 、、 二 、、，，＿．＿、，＿、＿ ，．、、，＿、，
    当00<i<900时，对应顺行轨道，此时赞<0，升交点西退，或说轨道平面的旋转方向      司 “＿、‘～以“”J’尸，J件，’u‘’J T/YA  .’～”Jdt、“’／’～八八目件 ’～ VU-D6  AL'’{W H:J J' 1 ( /J’，

，＿．。＿．、，，、、。、，．＿＿ 一 ， ＿＿ 、，＿ 一 ～ ， ，～R ，＿．＿ ＿＿．＿＿ 二 ＿

与地球的自转方向相反。其中，i七  00，西退速度最大，如果学-- 1,e;::t0a ，那么西退速度约每
天100，这样经过36天就绕转一圈。

          ＿＿＿＿，二、二．‘ d习 ＿ 、、，．。‘二．～＊一 一 一 ．＿，＿，、～ ：卜，L＿，，

  ‘一”00,对应极轨道，蓄一。，说明其轨道平面不受地球形状的影响。
          ＿＿＿＿，一、、，＿‘二，、二 ．一 ，d口＿ ＿，，一 ‘一 、。 。r，、，‘～ 一 ，，。、，＿、 ，．＿二＿、、。

    i>900，对应逆行轨道，此时岁>0，升交点东进，即轨道平面的旋转方向与地球自转      ’／““’，J一～ ’J vow’"'J”J dt／“’2’～妇、、／J、～ ’}r vu} ’～HJ/YL1K /J’，J .'1  J} F-( 1K

方向一致。由此可以引出太阳同步轨道的概念。

      。．。一 ．‘二，～ ．，＿＿ 。二。、二＿ 二 ＿，、一 一d口 。．＿，＿．、，、二 、一 ＿ 。＿＿ ，，，＿．“＊＿＿＿
    太阳同步轨道：指卫星轨道面转动角速度书与地球公转角速度相同的轨道（见图9-      户、r州’，梦，．件 ‘JJ一 n1/4J1 (W 1'( 7J用 A= /X dt一 ～J  ̀y，‘/-IJ.   LX 'UI1 J H3 VU."-  \J(J(5J

20)。地球绕太阳一周为一恒星年，因此平均每天约转过：0｝又下   3600一。. 98560／天），如
一 ‘“一～一‘一，“‘’、‘” “ “ 一一 ” 一厂“’ ‘～‘一‘’、一 一、365. 25636 一” 一’““ 丫 ’一



．，，＿ 、．l＿．，＊、，二，＿ .. d12 ＿＿＿＿＿＿一 。。一 一
此只要选择合适的i,a,e，使岁 =0. 98560／天，即可实
- 11.熟     .l   JT N AC HJ‘、“、‘’"̀ dt “‘““．“‘／、’尸，一J扮

现与太阳同步的目的。这种轨道的特点是卫星每天经

过同一纬度时的太阳高度角相同，即卫星经过某一特

定位置时的太阳光照条件相同（如图9-21所示），这

样便于侦察、照相。这类轨道常用于照相侦察卫星、侦

察卫星和气象卫星。

    典型参数：

            a x 7300km, e岛   0，i ti 9900

  (2) dm表示轨道半长轴方向在轨道面内的转动
      ＼“了      dt ’S 1w/r I． J wvUA  .P M『J曰J，、～

                          。。＿ ＿＿ ＿＿＿，dw ＿ 二＿二～ ，
    当5cos,i一1=0，即i=63. 40时六岑二0，此时航天
      曰 ．‘”““ ‘ ”’r一‘ “““ ”J’dt “’YÛJ/YY/}

器长轴的方向在轨道面内不动，故63. 40称为“临界倾
角”，俄罗斯“闪电”系列卫星采用的就是这种倾角的轨

道。

                            dw ＿ ．，二．‘ ＿，、 一 ，＿‘ ，
    当00<i<63． 40时，赞>0，长轴转动方向和航天
      司 “ ～‘、甘。’飞”J’dt／ “’卜，川，嘴， /J’，‘，”尽．2、

器运动方向一致，近地点在东进。

                              dw ＿＿ ．，二，。 ＿，＿、＿、，＿～ 一
    当63. 40<i镇900时，罕<0，长轴转动方向和航天
      月 ，协飞 、‘一 以U”J’dt ’V"W-PK V4A4 /-””产砂／、

器运动方向相反，近地点在西退。

    (3)轨道面进动的定性解释

地球

轨道面

地球

地球公转方向

图9-20 太阳同步轨道

北纬300

赤道

图9-21 太阳同步轨道卫星的特点

    一个旋转着的物体，除了具有定向性外，还有一个重要的特性，就是当它受到外界的

力矩作用时，它并不沿着力矩的方向转动，而是沿着力矩所在平面相垂直的方向转动，这

种运动就叫进动。

    儿童玩具陀螺，当它的旋转轴偏离铅垂线以后，陀螺本身的重量就会产生一个使它向

下倒的力矩，但它并不倒下去，而是产生一种新的运动— 绕铅垂线慢慢转动，这就是进

动，如图9-22所示。

    航天器轨道面的转动属道理相同的一种进动。地球赤道的鼓出部分，可简化为赤道上

的一小圈质量环，如图9-23所示，它对具有倾角的轨道面产生一个倒向赤道面的力矩．

导致轨道面绕地球南北轴作进动。进动方向与轨道倾角有关。倾角小于900，轨道面逆地

球自转产生进动，因此升交点向西漂移；倾角等于900，不动；倾角大于900，升交点顺着自

转方向东进。

9. 6.4 大气阻力摄动

    前已指出，大气阻力的作用方向基本上与航天器的运动方向相反，这意味着它仅作用

一‘．～一一 ＿L＿ ＿ ＊＿，＿一 。 ＿ ～＿ 二 ‘一 二 ～ 二。 。～ o�di  ds2 ＿ 、、二，＿，、，，、‘
仕 机追十 回 四佃小 公 改哭 机追 十 圆不 身 仕至 同 甲阴仅 直 ，即了 今石丁＝0,件 m分 价 衣 明 ，

                                                                                                                                                                  u t   u c

，。～ ，＿．、，．＿．‘、．， ，，。，＿二＿，＿一 ， 一 、：、，dw
大气阻力对近地点角距。的影响也不大，可认为赞-00／、 %l_-114  /.i A--.m I: NTP09.._～H J   l.-"  ..-i- J .,'  , " v vaa dt “。
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铅垂线

、力矩M
自转

。、
／简化质量环

外力矩

地球自转方向

    图9-22 陀螺运动示意图 图9-23 轨道面进动示意图

大气阻力对航天器轨道的显著影响是改变轨道参数a和。，有关分析表明

瓮＜0,瓮＜0
de
一dt

de
︼dt

一（1＋·）dadt＋·

一（1一）dadt一

dra
一dt
些
dt

了
！

入
｜
、
‘
｜
L

说明轨道的远地点降低，长轴缩短，偏心率变小，轨道越来越小，越来越圆（最后陨落在稠

密大气层中）。此外，在改变轨道的过程中，远地点下降很快，近地点下降缓慢，在一段时间

内，可以认为航天器的近地点高度几乎是不变的，而远地点高度变化较大，航天器轨道变

小的原因是由于远地点高度的变小。

    大气阻力对航天器轨道的影响可做如下定性解释：

如图9-24所示，由于大气密度随高度衰减很快，所以大

气阻力主要作用在过近地点p处，此时大气阻力作用的
结果是消耗航天器的能量，使速度v减小了；又阻力方向

与运动方向相反，在近地点处垂直于近地点距离rp，所以
大气阻力并不改变r，的大小，由活劲积分易知，这导致
半长轴a减小。过近地点后，地面高度很快增加，大气密

度迅速减小，可近似认为没有大气阻力而呈自由飞行。如

此回到近地点p处才又受到显著的大气阻力。由于方向

仍是垂直，结果二，保持不变，即有
                Arp＝0[a(1一e)]

                  ＝ (1一e)1 a一 a De二 0
图9-24 大气阻力摄动示意图

从  而 ＆＝上二eAa
                                                                                              a

又 △a＜ 0

所以 △e＜0

这说明，航天器在大气层中轨道越来越小，越变越圆。

要减小的是远地点高度。

同时，近地点高度几乎保持不变，主
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第十章 航天器相对地面运动特性

    在一次实际航天飞行任务中，轨道上运行的航天器一般都要收集和传输地面的电磁
波信息及与地面测控网保持光学的和无线电的联系，换言之，它必须随时与地面建立相应

的确定关系。从事航天技术的各有关人员应该了解这种关系，所以本章主要研究航天器相

对地球表面的运动规律。

10.1 星下点与星下．氨轨迹

10. 1. 1 基本概念

    研究航天器与地球表面的几何关系时常用“星下点”这个名称。

投影到地面上的一个点，或者说航天

器与地心的联线与地球表面的相交

点，如图10-1示。星下点位置常用地 丫／

星下点即航夭器垂直

远地点

理纬度沪和地理经度又表示。

    航天器在轨道上的每一个位置，

都会在地面留下一个相应的投影点，

也就会有一个相应的星下点，航天器

在轨道上不断飞行，它在地面的投影

点就连成一条线，这条线就称星下点

轨迹或称地面轨迹、星下线。
图10-1 无旋地球上的星下点轨迹

    假如地球不旋转，那么航天器将一次次重复相同的地面轨迹；考虑地球自转时航天器

的轨道平面在空间保持不动，其地面轨迹的确定相对复杂；再考虑摄动的影响，则地面轨
道确定问题更加复杂。

10. 1.2 地图投影

    星下点轨迹是球面上的曲线，实际应用时，通常要将其绘制在平面地图上，得到地图

上的星下点轨迹。如测控指挥中心大显示屏上显示的就是这种轨迹。但是，地球的球形表

面为不可展的曲线，所以试图直接将曲线展成平面的想法是不可行的，即将曲面表示为平

面时将发生裂隙和褶皱。为此要通过一些过渡的方法— 投影方法，如此引出了地图投影

的概念。

    地图是用数学方法在平面上显示整个（或部分）地球表面各种信息的一种图解形式。

地图投影是指以一定的数学关系将地球表面上的经纬线网格表示到平面上去的投影方
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法。

    在地球表面，点的位置用地心纬度p和经度又表示，同一点在平面上则用直角坐标
X,Y表示。如此地球表面上的点P(T,A)就对应于平面上的点P' (X,Y)，两点间的函数关
系为

/X一f, (p,A)
lY＝f2(ip,A)

(10一 1）

    地球表面上的经纬线是连续而规则的曲线，因而平面地图上的经纬线也应是连续和

规则的。现有多种投影方法，不同的投影方法可以得到不同式样的地图。描述航天器星下

60

45

30

15

0

15

30

点轨迹时，常使用墨卡托（Mercator)

投影图，即正轴圆柱等角投影图。它采

用的投影关系为：

纬度（0）

北
1
十
1
南

i'一x(y2)一，一（450 -r I
(Y ＝ RA

                                    (10一 2)

    在该投影中，地球上的经纬线在

平面地图中是相互正交的平行直线。

其中取经度A=0的经线的投影为X

轴，取赤道的投影为Y轴。如图10-2
不 。

    该地图的直观做法是：把地球上

不同纬度的纬线在地图上拉得和赤道

朽

仍
90 75 60 45 30

                西

15  0  15 30 45 60 75 90经度

叫一一东

图10-2 正轴圆柱等角投影（墨卡托投影）地图

纬线一样，纬度越高纬线拉长越多，相应的随着纬度的增加，经线也拉得越长，到两极地

区，经线拉长得无法在地图上表示。

10.1.3 无旋地球上的星下点轨迹

    假如不考虑摄动，则航天器的轨道总是在通过地心的固定平面之内，平面内的航迹在

非旋转的球形地球表面上的投影是一个大圆。若地球不转动，那么航天器将一次次重复相

同的地图轨迹。

    在赤道直角坐标系中，或称赤经赤纬坐标系中，航天器在t时刻的位置为r, a, 3

(r— 离地心距离；a— 赤经，从春分点起量;8— 赤纬，自天赤道起算，向北天极00

900，向南天极00一一900)，见图10-3，则在不考虑地球旋转的条件下，此刻星下点在地球

上的坐标即（(a,8)。又航天器在‘时刻的运动状态在轨道要素中用该时刻的升交点角距来

表示u二。十v，故航天器的地面轨迹，主要是a,8随u变化的关系，或者说是a,8与轨道

要素间的关系。由球面三角几何学可以得到参数形式表示的星下点轨迹方程如下：

                ｝“－a resin (sinisinu) （‘。一‘，
a二 口＋ arctg (cositgu

u＝ a)十 v
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定义航天器在某时刻t的速度矢量V在当

地水平面内的投影与当地北方向之间的夹

角为星下点轨迹的方位角A（顺时针为

正），则由球面三角几何学并经过换算可得

          ，＿＿＿＿＋＿｛ct9l＼ ，1八＿，、            A＝arctgl全于一｝ (10一4)
                                      一＼cosu I

    由上述无旋地球星下点轨迹方程可得

如下结论：

    (1)无旋地球上的星下点轨迹（大圆）

只与轨道要素i、和u有关，而与轨道的大

小、形状和近地点角距。无关口如此，在同
一轨道面内的轨道，不论其形状为圆或椭

圆，也不论椭圆轨道的近地点在什么位置，

它们的星下点轨迹相同。 图10-3 航天器在赤道直角坐标中的位置

(2）因00簇i簇1800，则由8 = arcsin (sinisinu）可知，

当00镇u簇180。时才镇。。，即星下点轨迹在北半球；

当1800蕊u镇360。时,8蕊。。，星下点轨迹在南半球。

当u从一90。变化到900，航天器由南向北飞行，这一段航天器轨道就称为升段。

当“从900变化到2700，航天器由北向南飞行，称降段。

(3）当u二90。时藏～a耐盆；当u二一900时，(1-8min。且

1800一 ：

i一 1800

当i（900

当i）900

当i（900

当i）900

 
 

maX

﹃  

占

占

r
l
se
l
J
人
｜
｜
｜
L

因此，航天器的轨道倾角决定了星下点轨迹所能达到的南北纬度的极限。

(4）由，=arctg黑）可知，当、一。0, 900,180。时，方位角，为固定值，它们相应地
分别为A=900,00或1800,2700。此外，A与u无关。

    而。osu的极值为u=00,cosu=l;u二1800,cosu＝一1。由此可得的极值。

u＝00时

u二1800时

Amin＝ 900一 ，

A．二＝ 900＋ i

由上式知，轨道倾角i也决定了方位角变化的范围。在u＝士900时，对i<900轨道，有A=

900；对i>90。轨道，有A=-900。这说明对i<90。的轨道，在升段向东北方向飞行，在降段

向东南方向飞行；对i>90。的轨道，在升段向西北方向飞行；在降段向西南方向飞行。

    (5)由球面直角三角形还可知

                                        COS1＝ sinAcos&        (10一 7)

由此可以讨论发射场纬度和发射方位角对轨道倾角的影响，记发射场所处点纬度为R（经

度人。），发射方位角Al，则由

    170



                                  cost＝cos%sin月。

可得

                                          i） SRS

又

                                    一 900＜ 件 ＜ 900

故

                                          Cos丹＞ 0

故若要求航天器有顺行轨道，即。osi>0(i<900)，则要求00<i9。 <1800，即向东发射；若要

求航天器有逆行轨道，即i>900,cosi<0，则要求1800<月0<3600，即向西发射。
    (6)由星下点轨迹方程，逐点计算a,6'，然后再描到墨卡托投影图上，即可得到在墨卡

托投影图上的地面轨迹。图10-4所示为i= 600,n= 300，的轨道地面轨迹。

，＝600,口＝300, To= 6h

  60

  45

  30

  15

    0

一 15

一30

一45

一 60

210 240 270 300 330

240 270 300 330  0

0

30

30  60   90  120 150 180 a （。）

60  90   120 150 180 210 a（。）

图10-4 无旋地球上的星下点轨迹

10-1.4 旋转地球上的星下点轨迹

不考虑地球旋转时，前已推出

                              I6'二 arcsin (sinzsinu )

                                la二口＋arctg (cositgu

则此时对应的地面投影点方程(gyp,幻为

p“8

A二a一久＝n＋arctg (cositgu）一久
(10一 8)

式中，久为Greenwich恒星时，记Bo = Bgo + w. (t - to)。则引出旋转地球星下点轨迹

T＝ aresin(sinisinu)

A＝0＋arctg (cositgu）一氏。一coe (t一to)
(10一 9)

    这就是旋转地球上的星下点轨迹方程。将此结果与不旋转地球的结果进行比较易知，

两者的差别只是旋转地球上的经度多了一个时间的线性项一。et。由于时间t与a,e,w,u

有关，所以旋转地球上的星下点轨迹就与所有轨道要素有关。这比无旋地球上的星下点轨

迹复杂得多，一般难以直观看出其形式，只能逐点计算描绘。

    进一步，考虑摄动项的存在，则
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。一。。＋d d2。一
                          Qt

d口
口。十 井于

            a 了
(t一 to)

最后得

｝1一aresin (sinn ‘一‘nu)
巴＝s‘十arctg kcosztgu 一ugo一

(10一 10)胡
一dt 

 

－ 
 
呜

    由上述星下点轨迹方程又可得如下结论：
        ＿‘、＿。。、。，‘＿二，、件～、＿，＿ ＿ ‘，。＿ ‘，，．，、，＿、 ‘山1、＿，一 ｛ ddl＿ ＿

    (1'航天器沿椭圆轨道每运行一圈，其升交点的地心经度A就改变一｛m-岁｝T,T    、山，，，‘／、，汗，只‘，r。曰，‘件 呀件 ’“ {54’林／’.Jl i.1 H j I'M I U--I- I...“'U'U J . X ＼一心 dt ‘’‘

为交点周期，即航天器连续两次经过升交点的时间间隔，一般情况下，它与无摄轨道的运

动周期基本一致，即二一2·海，从而得到两相邻周期
的经度差为

    (AA)2二一2n(、一dtlat)海(1。一11)
这表明地球旋转的最终影响是地面轨迹朝西移动，见图

10-5。航天器每转一圈（一个周期），地面轨迹西移的度

数为（△几）2二。
    地球每天自转（向东）3600，即每小时向东转150，若

近地飞行航天器周期为90分钟，即1.5小时，如此每次

西移的度数为22. 50，见图10-60

图10一5 升交点西移情况

                            图10-6 近地轨道运行的星下点轨迹

    由于受地球旋转的影响，航迹方位角将发生变化，这种变化与：,a,u,e,。等有关，不

在此讨论。

    (2)若使（AA)2><=27r, 47t, ---，则航天器的地面轨迹将不断重复地球转过第一圈时所描
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下的轨迹，也就是航天器可以每天一次地飞过某特定地区的目标，以利于侦察、通信、直到

最终完成任务。

10. 1. 5 回归轨道和准回归轨道

    在不考虑摄动因素影响时，航天器连续两次通过升交点则航天器运行一圈。当以恒星

时为时间的度量单位时，航天器轨道周期为T。时／圈，地球自转周期为24时／日，若这两

个周期存在下述关系：

                      (24时／日）／（T。时／圈）＝N圈／D日

其中D和N均为正整数，且除1以外没有公因子，即它们为互质数，这就要求24/T。不能

为无理数。满足上式的轨道周期对于地球旋转周期是可通约的，当周期可通约时，则轨道

周期与地球旋转周期均可表示为某一时间的整倍数，因而旋转地球上的星下点轨迹将以

一定规律进行重复。按航天器运行的顺序给各圈以标号，各圈标号依次为。,1,2"二将t=0

的升交点记为第I日第。圈的升交点。由于地球旋转使升交点在旋转地球上逐圈西移一

固定值150T0／圈，若T满足式，则有

                                  3600D＝150T0N

由上式可知，第（D+1)日的第N圈升交点重合，故第N圈星下点轨迹与第。圈星下点

轨迹重合，以后顺序为第（N十K)圈星下点轨迹与第K圈星下点轨迹重合，其中K=1,

2,3"，由于N和D为互质数，故N和D分别为实现星下点轨迹重复所需的最少圈数和
日数。

    若D=1日，则第2日重复第1日轨迹，星下点轨迹逐日重复的轨道称为回归轨道，

例如T。二6时／圈，则有

                                      24/6二4/1

即N=4圈，D=1日，这是重复周期为4圈重复日期为1日的回归轨道，其示意图如图

10-7(a）所示，其中横坐标为赤道，图中升交点标号即为圈的标号。

图10-7 回归轨道

    若D> l日，则星下点轨迹不逐日重复而是间隔D日后进行重复，这种轨道称为准

回归轨道。例如T,=9 时／圈，则有
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                                      24/9＝8/3

即N=8圈，D=3日，这是重复周期为8圈，重复日期为3日的准回归轨道，第4日重复

第1日的星下点轨迹，其示意图如图10-7(b)所示。

10.2 可视区与观测带

10.2.1 可视区

    某特定时刻从航天器上可能观测到的地球表面

的某一个区域，即为可视区（或称覆盖区）。实际可视

区的大小依赖于航天器上观测设备的视角口，或地

面设备的观测角为Q(如雷达天线的天线仰角）。

    设地球是半径为R的圆球，0为地心，在轨道

任一点S上航天器距地面高度h，星下点S'，如图

10-8所示，则当航天器上观测设备的视角为0，或

地面设备的观测角of如雷达天线的天线仰角）时，

可视区如图10-8示是由球半径r。决定的区域，其

对应的角度a为可视地心角。通常也把可视地心角

的一半称为航天器对地面的覆盖角，并记作d．

    由三角形OSz和三角形OSP,知

          OScos艺SOz＝Rcos匕P,Oz
图10-8 可视区示意图

又。：一R十、, zS0z一粤十。, LP,Oz一。，则得
－－一一 一 ”一’～一－一 2 ’一’～一‘一一 一’子’‘’，

            （＊＋；）一｝普＋·）一Rcosai
                              月 （Rcosc＼

                        万= arccos｝万干下）一a

类似方法，由三角形OSP,中应用正弦定理

                                        R 十 h        R
                            ．「＿＿＿＿ ｛Q ．0）飞一 0
                                sin 1 1800一 I份 ＋ 份 I I   sin份
                                  一匕－一 、2 ’ 2/J －一 2

得

                            召 ．｛R十h .  0） 0
                      百= arcsin（一R一一sin 2）一2

由可视地心角可得表面可视区的球半径r3

10一 12

(10一 13)

r：一＊．色典度2一＊．井宾＝；、55. 6a0(km
                      乙 乙 吸 b r.j-

(10一 14)

由可视地心角月可以进一步得到可视区对应的面积A：及其占全球面积的百分比Ao

A二。in'卫X 100%
                  4

(10一 15
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很显然，最大可视区对应视线正好与地球相切的情况，此时。=00，则

Nmax＝2arccos
  R

R ＋ h

r3max＝55.6口。。二

在这种情况下

。＿二一2aresin( R + h）

。一、= sine令X 100%
    例如，载人飞船离地高度h = 200km，对地静止卫星离地高度h=35768km，则对载人

飞船有/3==2X14.20二28. 4', r3,,,ax =1579km , Amax二1.53%（注：地球表面积约510. 1X

106km2，故1％地球表面积相当于500万平方公里）；对静止卫星有/3=x=2X81.30= 162.

60 , r3ma二二9041km , A,,,ax＝42.4%.

    若对载人飞船加上观测角。=15’的限制，则/3=11. 05*, r。二614. 3km,A二0.232呱；
对静止卫星加上。=5。的限制，则/3=152. 70,r3=8489km,A=38. 2%a.

    由此可见，可视区包括了相当大的面积，不加。的限制，静止卫星的可视区接近地球

面积的一半，如此若在赤道上等间隔放置三颗对地静止卫星，则三个卫星组网，可用于地

球上除极地地区附近盲区以外的区域的全部通信。

    不同高度航天器其可视区与可视区占全球面积百分比列在表10-1中。
                                              表 10一1

h(km)

三一一一三斗150斗25牛仁500
1120 ｝ 1370  1        1755  1 2445

1000 ｛ 2000 ｝ 35800

r3-. (km

  A(%）

3355 】 8455 】 9040

0. 77 1. 15 6.8  1   38. 3 ｝ 42.5

10.2.2 观汉lj带（覆盖带）

    随着航天器的运动，可视区移动，

形成顺着地面轨迹的地球表面带，在

这个带的范围内的地面目标才能被观

测到，故称“观测带”，如图10-9所

示。观测带也称航天器的地面覆盖带。

    下面讨论观测带L(km）的计算，

如图10-10画出了在高度为的轨道

上飞行的航天器，在此考虑一般性情

况，即安装于航天器上的仪器设备的

视轴可以不与指向地球中心的方向重

合，其偏离角为ao

星下点轨迹

覆盖带外沿

轨迹 （左侧）

户一一～、、

搜盖带外沿

轨迹 （右侧）

 
 
 
 

0
侧
翁

、、一 ‘尹

一 （io+d)

A0
经度

图10-9 卫星地面覆盖带外沿轨迹

现在，相对于地面轨迹沿两边分布的观测带，可视地心角为

                                a＝181＋az
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对于只有一边分布的观测带

                    R＝R，一92

观测带的宽度

：一＊．N一6371 X些一111. 2a0
                                      匕了j

而从三角形OSP,中，可以得到角I1，由

              R 十 h

＋。｛一，in[180。一｝。，＋8＋。｛1
      ／ ‘ 、 乙 1曰

。 ＿．FR＋h．｛0 ． ｛〕 ｛0 ． 1
p, =  aresin｝－一不一一sing 十 a｝I一 I 十 al

                  ‘ 八 气 ‘ ／J ‘ 1

                                                (10一

类似地，由△OSP：得到角92

尺
一＂
12

N2一aresin[R + hsin(,0一）〕一（02一） 图10一10 观测带计算示意图

                                                (10一 17)

当观测带为一边分布时，可以类似计算Q：和N2，当观测带对称分布时，则

。＿。＿卫
尸1 — 尸2 — 。

                          乙
18)

与前一致，观测带的最大值对应相切情况，此时有最大可视地心角Q～和最大视角0。二，且

观测带最大值为

                                  L- ＝111.2少max

下面给出不同飞行高度的fl.., L., 0max，它们代表不同航天器观测地球表面的能力。如表
10一2所示。

                                              表 10-2

h (km) 1000 ｝ 35800

凡 二（0

L。二（km) 6720    1    18080

0-  (0) 119.6   1    17

对于无线电设备，观测地球表面的能力最大并接近于上表中列出的数值。

对光学侦察设备及电视侦察设备，仪器设备的视角。<Bmax，从而L<Lmax 0

10. 2. 3 观测范围

    航天器地面轨迹为球面正弦曲线，前已提到航天器的轨道倾角决定了星下点轨迹所

能达到的南北纬度的极限，则

当1（900时

当2）900时

一Z（9,簇2

一 （1800一i)＜9< (1800i
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现在考虑到可视地心角a，则观测带的纬度范围为

    ！一｛＊＋引毛＊刻、＋Al
    ｝一 ‘ 、、、 乙一 ＊、

        ｝一｛180。一i＋廿｝Grp镇 ｝1800一i＋份｝
                  又 ＼ L ／ 、 ‘ ／

例女口：某航天器，-980，贝。在，=4。的情况下，△、一士｛

当i（ 900时

(10一 20)

当i）90。时

1800-980+答｝一土840，则该
                        乙 i

航天器可以达到自北纬84。至南纬840的观测范围。观测范围的经度在第n圈后达到

3600,

    航天器的地面观测能力用地面覆盖带（观测带）的纬度范围与地面覆盖带（观测带）的

宽度表征。地面覆盖带纬度的最大值和最小值决定了航天器沿圆轨道运动可覆盖的纬度

范围，地面覆盖带的宽度则决定了航天器沿圆轨道运动可覆盖星下点轨迹的经度范围。

0.2.4 观测带覆盖

    两相邻星下点轨迹之间的观测带是不是有覆盖将依星下点西移角度、观测带宽度等

不同而不同。在此只讨论低高度圆轨道上运行的航天器以最小宽度的左右侧覆盖带对旋

转地球的覆盖，此时的覆盖带称为最小宽度覆盖带。

    当地球以角速度We自转时，则经过t时段的星

下点轨迹经度改变为一。et，与星下点处于同一纬圈
的最小宽度覆盖带的经度改变亦为一Wet，不计摄动

则航天器每圈升交点和覆盖带一起西移w,T O，如此

在航天器运动过程中的每圈可以覆盖旋转地球上的

不同地区，其示意图为图10-11

    当相邻圈的最小宽度覆盖带在赤道上彼此衔接

而不出现空隙时，则对于回归或准回归轨道而言，在

其回归周期内，在覆盖带纬度范围内，可完成东西方

向上的全球覆盖。

    下面讨论最小宽度覆盖带对旋转地球覆盖的几

N+1圈星下点轨迹 N圈星下点轨迹

图10一11 最小宽度

覆盖对旋转地球的覆盖

个问题：

    (1)覆盖情况与升交点每圈移动量的关系很密切，在不计摄动影响时，若航天器运动

周期为To，则地球自转使升交点每圈的移动量为

                          A从＝一WeTo
在考虑J。项摄动时，对于圆轨道升交点每圈移动量为

△‘一 「、二＋。．585(导1'cosi1 （度／圈
                    L ＼ 乙 ／ J

其中We为地球自转角速度，we-0. 00416670/s ;T为交点周期，单位为S,

    (2)覆盖带宽度随星下点轨迹的纬度的绝对值增加而增大，如果相邻圈的星下点轨迹

的覆盖带在赤道上彼此衔接，没有重叠，则随着纬度的绝对值增加将会出现重叠，随着纬

度绝对值的增大，重叠也增大。

    (3)航天器在轨道的升段和降段均可对地面进行覆盖，如果考虑到其他条件的限制
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（例如星下点应为阳光照明）而认为只能在部分弧段对地面进行覆盖，则在一回归周期内

只能对地球进行一次覆盖。

10. 2. 5 观测持续时间

    指从航天器上可观测某地面目标或地

面站可观测航天器的时间区段。对无线电

设备也可叫作“无线电观测持续时间”；对

通信设备则可叫“通信（观测）持续时间”。

    为了确定观测持续时间tH,假定航天

器在离地高度为h的圆轨道上飞行，而地

面观测目标（或地面站）位置，离航天器轨

道平面在地面上的投影的角距离为Ii，如

图10-12所示。图中，为观测角，航天器

S1S：在轨道段飞行期间可以看到目标K,

S1S：在地球表面上的投影为S'1S'2，这时

对应的角度为PH，设航天器的飞行角速

度为、，于是观测持续时间为
图10-12 观测持续时间的确定

    Pp H
H‘．丽

平均角速度

、一存
    为了计算尸H，画出目标K的可能观测区域，如图

10-13，其中PH为轨道平面经过目标K时，即,u=00

时的可视地心观察角。在观测角a的限制条件下，

              刀、 I              R ）
            份 ＝ arccosl；行宁万      cosa｝一 a (10一 21)

              2 －－－－一气R＋ h－一／

稍作分析可知，S' 1EK是球面直角三角形，则由球面

直角三角形三条边的关系可得

    PH 尸H
Cos万 = cusp‘Cos厄一

                              PH
R。 R,    cosen 万
GN        Cos 花万 ＝ —

                                    乙 cos产

图10-13 目标K的可能观测区域

凡
－2 

 

os于是
    2

毕 - arccos
    叭

(10一 22)

cos产

由上分析可得如下结论：
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，，、、 ＿ 。。 ..o n-1.。，、：；。。：。＿V_ J), T, Gl +ra n-!L ì--t        NH二二二。L。二．I "-     AA V= Al-If
”生2习a=v’产＝U口”’川以份土”取不aJ脱赞J 1 f IlJ f Hmax＝一砚厂，Au上扰侧用口浏限蒯，

观测持续时间将缩短。

    (2)观测持续时间受地球自转和轨道平面进动的影响，在高度为200km时，可使，二

改变10-15s，在高度为1500km时，则改变40̂-60s，这对近地飞行航天器影响不大，可

不考虑。

10.3 卫星环和卫星星座

    用单颗卫星对地面进行覆盖时，对地面覆盖带纬度范围内的某一地面目标，在周期D

日内有一段很短的时间能被该卫星覆盖。这就是说，用单颗卫星对地面进行覆盖的时、空

性能差。如此引出了利用多颗卫星组成卫星环或卫星星座以改善对地面目标覆盖性能的

问题。

10-3.1 卫星环

    在倾角为i0、高度为h的圆轨道上等间隔地放置K颗卫星（(S1,S2,...,SK)。这K颗卫

星就形成了一个卫星环。环中每颗卫星的高度相同、性能相同，它们的可视地心角a也就

相等。当环中卫星的个数K>3600/月时，相邻卫星的地面覆盖区就有相互重叠的部分。令

d,为卫星环中相邻卫星地面覆盖区重叠部分的角距，它称为卫星环的覆盖角。d。与尹和

K的关系可由球面直角三角形全余

弦公式求出（参见图10-14) 0        -?mm 带外沿轨迹

d，一arccos［一2／一180-]K 卫星环覆盖带外
  沿轨迹

星下点轨迹

                              (10一 23)

这样，卫星环上各卫星沿同一圆轨道

运行，就在星下点两侧形成了一个宽

度为d，的地面覆盖带。这个覆盖带称

为卫星环的地面覆盖带。在不考虑地

球自转和轨道摄动因素时，位于卫星

环地面覆盖带内的地区在任何时刻都

可为环内的1颗卫星、有时甚至可为

2颗卫星所覆盖。

卫星搜盖区重叠部分

图10-14 卫星环覆盖角和覆盖带

    卫星环地面覆盖带之外的地区称为卫星环的盲区。盲区可分为左右两块。当。ind,>

sini。时，左、右盲区位于不同的半球；当sind,<sini。时，左、右盲区均跨越赤道；当sind,=

sini。时，左、右盲区与赤道相切。当io<900时，左、右盲区在地球上的分布情况如图10-15

所示。稍作分析可见，处在盲区所占范围之内的地面目标，一日之内总有一段或长或短的

时间处于盲区之内，而不能为卫星所覆盖。卫星环盲区的存在表明，卫星环对地面的覆盖

虽然比单颗卫星前进了一大步，可以在一日内对全球任何地区（对io<900，要求（io+d,)
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>90,）进行覆盖，但仍不能保证在一日之内的任何时刻对任何地区覆盖。

图10一15

        (a)

卫星环的盲区（(io<900)

d,>io; (b) d,<io

左盲区；2一经度圈；3一星下点轨迹；4一赤道；5一右盲区

10. 3. 2 卫星星座

    利用卫星完成包括两极地区在内的全球通信、全球导航、全球环境监测等任务，必须

使地球上任何地点在任何时刻都能为卫星覆盖。而由前面讨论已知，要做到这一点用单颗

卫星或一个卫星环是不够的，需要由几个卫星环按一定的方式配置组成一个卫星网—

星座。

卫星
卫星

⑨

                        图10-16 卫星星座常用的两种组成方式

                      (a）地球静止轨道卫星环＋低高度极地圆轨道卫星环；

                      (b）几个倾角和高度均相同的圆轨道卫星环

    在任何时刻对全球进行覆盖的星座一般采用两种组成方式，一种由几个倾角和高度

不同的圆轨道卫星环组成。例如，由一个地球静止轨道卫星与一个低高度极地圆轨道卫星

环组成的星座（见图10-16(a))。另一种由几个倾角和高度相同的圆轨道卫星环（各环中

卫星数也相等）组成（见图10-16(b) )。这种方式能使各卫星环轨道面相对于地球的转动

速度一致，保证网中各卫星的相对位置不变，由此在星座设计时可以不考虑地球自转和轨
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道面进动影响。它是一种更为常见的的方式。表10-3列出了属于这种方式（包括从时间

和地域不全部满足连续覆盖要求）的几个国外已实现或已提出的典型系统的星座参数。把

以这种方式组成的星座简称为（P,K)/(h,io）星座，其中P为圆轨道卫星环（或轨道面）的

个数，K为每个环中卫星的颗数，h和i。分别为圆轨道卫星的高度和倾角。

                          表10-3几个典型系统的星座参数

│系统名称      │静止卫星      │导航星    │全球星      │铱        │奥德赛  │

│卫星数        │3             │18(24，） │ 48          │66(77二） │ 12      │

│轨道／倾角    │圆/00         │圆／550   │圆／520     │圆／86.41 │ 圆/550  │

│轨道平面数    │1             │6         │8           │6         │3       │

│轨道高度（km) │ 35786         │20200     │1401        │785       │10354   │

│用途          │  全球通信    │全球导航  │全球移动通信│ 全球移动  │全球移动│

│              │（高纬度除外）│          │（极地除外）│  通信    │  通信  │

│最小仰角      │              │          │100         │8.2-      │22'     │

注：表中数字加＊号为原方案的卫星数。
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第＋一章 航天器的基本组成

    近地空间环境具有高真空、强辐射、超低温背景、冷热交变等特点，任何航天器要在如

此严峻的环境条件下正常工作并完成预定的空间任务，都需要有若干不同功能的分系统

组成一个完整的系统才行。这些分系统通常可分为通用系统和专用系统。通用系统指的

是全部航天器都需要安装的功能相同的系统，如结构分系统、温度控制分系统、控制分系

统、电源分系统、天线分系统、无线电分系统等。不同用途的航天器主要区别在于装有不同

的专用系统，它随航天器任务的不同而不同。本章为说明问题，主要以人造地球卫星为讨

论对象，着重讨论结构、温控、控制、电源、遥测遥控、跟踪和天线分系统，其他分系统如通

信分系统、推进分系统等参见有关章节。

11.1 结构分系统

    卫星的结构外形与仪器总体布局及总装密切相关，同时也与姿态控制方式密切相关。

结构系统是组成卫星外形轮郭，将卫星连接成一整体的主要部件。它的功能就是在满足总

体布局的要求前提下，构成卫星整体；在静态情况下承受卫星载荷，支承卫星；在动态情况

下传递运载火箭和远地点发动机的推力，承受各种力学环境载荷。作用在卫星结构上的最

主要载荷是卫星起飞时的地面气动噪声和发动机推力脉动引起的振动载荷；此外，还有运

载火箭在上升段由气动力引起的声振载荷，以及各级发动机点火和关机、各级火箭分离、

整流罩抛罩、卫星与火箭分离等引起的冲击载荷等。在这些载荷的作用下，结构系统都应

满足一定的强度和刚度。

    本质上，卫星结构使卫星在各种飞行环境中保持完整的形状。所以人们也把卫星结构

称为“卫星的骨架”。

11. 1. 1 卫星的结构外形

    从1957年至今，世界上已发射了近5000颗多种用途、多种轨道和多种类型的卫星。

这些卫星的构形种类繁多，不胜列举，有圆筒形的、有方形的，还有多面棱柱形的。但仔细

分析后，仍可对卫星的构形作一些初步的归类工作。下面分别讨论之：

    一、不用整流罩和用整流罩的卫星构形

    卫星一般是作为运载火箭的有效载荷，放置在运载火箭的顶部（如图11-1(a)所示）

进行发射的。在运载火箭顶部放置的卫星有两大类，一类是放置在整流罩内的，另一类是

不用整流罩的。前一类卫星的构形不受运载火箭气动外形的影响，只要能放置在整流罩所

包围和容许的空间之内，并满足构形的主要要求即可，这种卫星的构形是较自由的，可以

有多种选择，大多数卫星采用这种构形。后一种构形，因为不用整流罩，卫星就是运载火箭
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的头部，卫星的外形必须满足星箭组合体在发射段的气动特性的要求，不能随意选择。例

如，我国返回式卫星FSW-1就是“长征二号丙”运载火箭的头部（图11-1(a) )，美国“发

现者号”返回式卫星也是一个不用整流罩的卫星（图11一1(b)),

ESW-1卫星

卫星与运载
火箭连接部

n
Z
IZ
C

              图11一1 不用整流罩的卫星的构形

        (a）长征二号丙运载火箭返回式卫星FSW-1的组合体；

        (b）美国发现者号卫星构形图

1一推进剂加压系统；2一胶卷回收舱；3一计算机；4-惯性参考平台；

5一水平扫描仪；6一自爆装置；7一氮气和氧气瓶；8-氮气和氧气瓶；

  9一发动机；10--氧化剂；11-燃料；12一卫星与火箭的接合部

    二、不同姿态控制方式的卫星构形

    卫星功能的实现，无论是在在轨运行段，还是在变轨期间和返回期间，对其姿态都有

一定的要求。如果所要求的姿态得不到保证，则其功能无法实现，卫星就不能完成任务。根

据卫星对其姿态的要求、卫星所处的外部和内部环境及设计师所在部门情况的不同，在方

案设计时，对姿态控制的方式会有不同的选择。不同的姿态控制方式要用不同的姿态控制

系统。而不同的姿态控制系统，由于采用的控制原理、基准、敏感器和控制力的不同，因而

适应不同姿态控制系统的卫星的构形，就会表现出不同的、各自的特点。

    1．自旋稳定控制卫星的构形

    图11-2(a)是我国第一颗卫星东方红一号的构形图，11-2(b)是我国实践一号科学

实验卫星的构形图。这两颗卫星都是球形的、自旋稳定的卫星。图11-2(c）和11-2(d)是

我国自旋稳定姿态控制的东方红二号和东方红二号甲通信卫星的构形图。自旋稳定姿态
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控制卫星有如下的特点：

    ①卫星整体呈绕自旋轴的对称构形。图11-2(a）和11-2(b）都是球形星体绕通过

球心的中轴旋转，以获得中轴定向的稳定的姿态。如图11-2(c）和11-2(d）都是圆柱形

星体绕通过柱心的主轴旋转，而其天线部分则反向等速绕柱心主轴旋转，构成所谓的“双
自旋”的构形。

      图11-2 自旋稳定控制卫星的构形图

  (a）东方红一号卫星；(b)实践一号科学实验卫星；

(c）东方红二号通信卫星；(d)东方红二号甲通信卫星

    ② 自旋星体上一般贴有太阳能电池片。这是为了使任何时候都有部分太阳能电池片

受到太阳照射，以获得能源。

    ③对圆柱形卫星，一般做成直径大于高度的构形（图11一2(c）和11一2(d))。这样可

以使自旋轴与最大惯量轴重合，对稳定有利。

    2．重力梯度稳定控制卫星的构形

    重力梯度稳定控制卫星在绕地球运行时，利用卫星各部分质量所受到的不相等的引

力等因素产生的重力梯度力矩来稳定卫星姿态。为了获得足够的控叙力矩，这类卫星都设

有一根顶端置有一定质量的重力杆，如图11-3(a）和11-3(b）所示。重力杆的长度一般

大于卫星高度。为使卫星装人整流罩内，重力杆要做成可伸展的结构。在发射时，重力杆

收拢在卫星体内，人轨后再伸展到需要的长度。

    3．三轴稳定控制卫星的构形

    三轴稳定控制卫星的构形，不像上述两种卫星的构形有明显的特点，它们的构形是比

较自由的。

    这种卫星的姿态控制系统由姿态敏感器、姿态控制器和姿态控制执行器三个子系统
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                      (a)

            图n一3 重力梯度稳定控制卫星构形图

(a）美国探险者29号卫星构形图；(b)重力梯度稳定卫星构形原理图

  1一可伸展的重力梯度稳定棒；2一太阳能电池；3一多普勒天线；

            4一闪光灯；5一激光反射器；6-螺旋天线

组成。卫星的构形必须满足姿态敏感器能够指向其敏感对象（如地球、太阳和特定恒星）的

要求。

    以喷气推力器作为执行器的三轴姿态控制系统，至少在俯仰、偏航和滚动三个轴各装

一对推力相反的共6个推力器。构形时应注意使推力器产生的控制力矩在实施控制时能

获得高效率以节约推进剂。此外，还要注意到有的喷气是污染源，要避免发生污染故障的

问题。以飞轮为主的三轴姿控系统，在用喷气力矩作为辅助时也要注意上述提到的问题。

    图11-1(a）和11-1(b）的中国返回式卫星和美国发现者号卫星，图11-4的东方红

三号通信卫星都是三轴稳定姿态控制的卫星。

    三、其他方式的卫星构形

    在有关卫星的构形中，卫星所选取的主承力构件的形式不同，其构形也会有很大差

别。所以按不同的主承力形式又可分舱体承力式构形、中心承力式构形和析架承力式构

形。

    此外，空间任务对有些卫星有一些特殊的要求，在特殊要求中有的要求会影响卫星的

构形，或者说需要在构形中作一些特殊的考虑才能满足特殊要求。下面介绍几个这种有特

点的卫星构形。

    1．单太阳帆板卫星的构形

    图11-5(a）是中国和巴西合作研制的资源卫星、11 -5 (b）是美国陆地卫星6号的构

形图。它们都是单太阳帆板的卫星构形。所谓单太阳帆板，指太阳帆板只安装在卫星的一
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侧，也就是要求一侧对太阳而另一侧不对太阳的构形。单太阳帆板形成大的不对称布局对

控制系统会提出较高的要求。采用这种构形的原因，是因为卫星的有效载荷上有制冷设备

（它有不面对太阳的特殊要求）。

    2．有合成孔径雷达的对地观刻卫星的构形

    合成孔径雷达有一副大的、必然是展开式的帆板天线。载有合成孔径雷达的对地观察

卫星，从构形上看至少有两副大的帆板式构件，其中：一副对地（雷达天线），另一副对太阳

（太阳帆板）。图n一6(a)是欧洲资源卫星的构形，从两副大帆板式的构形一看，就知道是

合成孔径雷达卫星。图11-6(b)是日本地球资源卫星的构形，这籁卫星不仅有合成孔径

雷达卫星构形的特点，而且有单太阳帆板卫星构形的特点。

    3.搭载卫星的构形

    所谓搭载卫星指在运载火箭发射主卫星时有富裕的载荷质量和箭头空间，允许顺便

搭载发射的卫星。这类卫星的构形受到运载火箭所规定的搭载条件（如允许的尺寸、质量

和外形）以及规定的装配和接口等的制约。搭载卫星的构形因其所搭载的运载器的条件而

各式各样，很难找出一定的规律性。不过对一定的运载火箭，它的搭载卫星的构形，相对而

言却是相当规范化的。图11-7是长征四号乙运载火箭搭载卫星的构形图。

11. 1. 2卫星结构的分类

  不论卫星采用何种构形，稍作研究便不难发现它们都是由各种结构组合而成的。这些
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          图11一5 单太阳帆板卫星的构形图

  (a）中巴资源卫星 （b)美国陆地卫星6号

1一轨道控制助推器（四组）；2一电他；3-ETM 电子设备；

4一致冷器门；5一增强型主题侧绘仪（ETM) ; 6-成象孔；

      7一太阳能电池帆弧；8一可定向天线（三组）

结构按其承担的功能，可作如下分类。

    1。外壳结构
    它的功能是保证所要求的结构外形以及必要的表面性质，如对光或无线电波的反射、

吸收等性质。同时，外壳结构也应抵挡住空间高能粒子的辐射。

    2．承力结构

    它的功能是把运载火箭的推力传递给卫星，或者说，它是承受卫星的超重等载荷的主
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    图11一6 合成孔径雷达（(SAR）对地观察卫星构形图

    (a）欧洲资派卫星； (b)日本地球资源卫星

一合成孔径雷达天线；2-S波段天线；3一观测数据发射机天线

      4一太阳能电池帆板；5一可见光与近红外辐射计，

        6一短波红外辐射计；7一观测数据记录仪 ＿

要承力件。

    3．密封结构

    它的功能是在宇宙空间环境里，人工地建立一个适宜的环境，使其保持户定的温度、

气压等，以供某些精密仪器安装，保证它们的正常工作‘另外，各种液体和气体容器也是密
封结构。它要承受的主要载荷是内压。 ‘一

    4．仪器安装面结构

    它的功用是提供仪器设备安装所必需的安装面。它主要的设计要求是要保证仪器的
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                        图11一7 长征四号乙运载火箭搭载卫星构形图

安装精度以及要有足够的强度、刚度来保证变形不超过容许的限度。
    5．能源结构

    主要是指安装电池的结构，包括固定结构以及能收拢、展开太阳电池帆板的结构。它

要在发射过程中及人轨后保证结构本身和电池不被损坏并能正常供电。

    6．天线结构

    一天线结构的形式很多，如鞭状天线结构、拉杆天线结构、喇叭形天线结构、抛物面天线

结构。对它们的设计有许多特殊的要求。如对于抛物面天线结构，要求它们在上天后，在

剧烈的温度变化下，热胀冷缩要尽量小，以保证天线的指向精度。

    7．防热结构

    它的功能就是防止回收时高温传人结构内部，是回收型卫星结构的一个主要的部分。

    除了以上几种结构外，还有连接和分离装置，以保证与运载火箭的连接和分离，此外

还有各种机构：如太阳电池帆板的锁紧和伸展机构、各种舱门的铰链机构等。

    整星结构无非是这些结构和机构的组合。当然，并不是所有的卫星结构都具有所有的

结构‘如有的卫星没有密封结构，有的卫星没有能源结构等。又有的卫星结构兼有数种功
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能，如既是外壳结构，又是能源结构（图11-2)。有些卫星是整星密封的，外壳结构就是密

封结构等。

    结构也可以按其力学性质分类，如柔性结构、刚性结构和半刚性结构等等。

11.2 温度控制分系统

    卫星在空间运行过程中，总是处于约一270℃的深冷空间，主要热源除太阳的辐射热、

地球的红外辐射热和地球的反照之外，还有星内仪器的自身发热及它们相互间的传热。为
了保证各种仪器的工作环境温度，必须对仪器进行温度控制。

    所谓卫星的温度控制，就是用传热的办法来平衡仪器所受到的各种热流，以使得仪器

的表面温度保持在一定范围内。在宇宙空间中，由于没有空气，其主要传热方式靠辐射和

传导两种方式，而无对流传热。卫星上不同的星内仪器有着不同的温度要求，如镐镍电池

要求工作温度在。̂-30℃或更小范围内，如果温度过高可能产生热失控而损坏电池。又如

固体远地点发动机，要求温度不能太低（一般不允许低于一20̀C )，否则会使药柱脆裂，点

火时可能引起爆炸。温控系统设计时，必须考虑这些特殊仪器的温度要求。目前的温控方

法主要有两类：一类是有源温度控制；另一类是无源温度控制。

    n．2。1 无源温度控制

    无源温度控制不消耗星上功率，而0采用散热、导热、保温或其它机械办法来控制温
度。无源温度控制又可分为主动式和被动式两种。

    I．无源被动式控制

    无源被动温度控制措施主要有下列几项：

    (1)喷涂涂层

    在仪器表面喷涂不同吸收率a和辐射率。的温度控制涂层，如镀金，或喷涂各种白漆、
黑漆、铝粉漆等等。也可采用仪器壳体金属材料的表面机械加工的办法来获得所需的a/c

系数比，如机械抛光、电抛光、阳极化处理等。

    (2）包敷隔热材料

    隔热是利用隔热材料将所需要保温的仪器包敷起来，使其与外界尽可能小地进行热

交换。它是镀铝薄膜和网格相间组成的一种多层隔热材料。这种隔热材料有长期在真空

辐照环境下稳定工作的性能。航天器上的固体远地点发动机、推进装置的嫩料贮箱和管

路、消旋组合件、天线等都包敷有多层隔热材料。

    (3)机械导热

    喷涂涂层和包敷隔热材料都是针对改变热辐射采取的措施。除此之外还可以通过改

变导热途径和导热方式来进行温度控制。如对发热量大的仪器增加散热面积，以加快导热

速率。在一些特殊场合还可利用热管来提高导热效果。

    2．无源主动式控制

    无源主动式温度控制则是一种机械式的温控方式。它利用双金属片作为热敏元件，依

靠两种不同金属具有不同温度时热胀冷缩的特性，来开关仪器表面的百叶窗。此系统不甚

    190



可靠，对使用时间较长的航天器，较少用。

11. 2. 2 有源温度控制

    有源温度控制消耗星上功率，采取加热器的方式。

    有源温控是采用加热器来控制仪器温度。这是因为航天器上有一些部件自身发热量

太小或一些部件在工作时才发出大量的热，而不工作时又不发热，所以此时采用无源温控

已无法解决问题了，只能采用有源温控措施，即用加热器来调节这些仪器的温度。为了严

格控制温度范围，利用遥测得到的仪器温度值，由地面遥控指令控制加热器的通断。加热

器一般采用杭铜丝或锐铜片制成，安装在被加热仪器表面时，要用聚酞亚胺膜绝缘。

11.3 控制分系统

    控制分系统也叫姿控分系统，它的两个重要任务是姿态控制和轨道控制。所谓姿态控

制，是指维持星载天线或遥感器对覆盖区的指向误差在规定的容限以内的过程，简言之，

使卫星在空间保持一定的姿势；所谓轨道控制，是指维持卫星的位置漂移在规定的容限以

内的过程，简言之，使卫星在空中保持一定的位置。这两项任务的目的是保证覆盖区内接

收良好并避免对邻近地区造成干扰；尽量使卫星电池帆板对准太阳，以提高电池效率。

11. 3. 1 姿态控制方法

    卫星在姿态控制方面通常有四种方法，即

    1．自旋稳定法

    它是指通过卫星围绕自身对称轴不停地旋转而使卫星的姿态保持稳定的方法。它的

原理是：将自旋轴固定于空间的某一方向上，如同陀螺一样，转动越快，陀螺越稳定。陀螺

稳定的原因是因为陀螺转动产生的惯性力大于倾倒的力，使陀螺继续转下去。为此，自旋

稳定法通常又叫惯性稳定法。当卫星进人轨移轨道，自旋卫星在末级火箭喷射的惯性力矩

作用下，开始像陀螺一样自旋。到进人静止轨道后，控制中心给卫星发出指令信号后，使卫

星的自旋轴平行于地轴，即垂直于赤道平面。宇宙空间没有空气阻力摩擦力，故卫星能够

一直旋转下去。如图11一8所示。

    自旋稳定法有两种方案：一种是单自旋稳定。这种卫星绕轴旋转的转动惯量大于垂直

方向的转动惯量，从而保持卫星稳定。另一种是双自旋稳定。此法在星体上装有天线和电

子设备的消旋平台，卫星自身旋转的同时，消旋平台进行消旋。

    自旋稳定法具有容易实现、成本低的特点，但由于地磁涡流、地球重力场或太阳光压

等干扰产生的转矩影响，卫星自旋速度会渐渐减慢，导致自旋轴的倾斜或摆动。为此，卫星

上要安装速度喷咀以增加速度，用磁性线圈来较正自旋轴，用阻尼器阻止自旋轴的摆动。

采用自旋稳定法的卫星很多。

    2．重力梯度稳定法

    在重力场作用下，转动着的物体，它的转轴会逐渐达到平衡位置，并和重力梯度的方

向一致，郎和当地的铅垂线一致，用这样的方法使物体的姿态稳定下来的方法叫重力梯度
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稳定法。正如钟摆在重力场作用下，由于外部力量的

消耗，一次比一次接近垂直线位置，最后停止摆动达

到垂直线的平衡位置。采用此法的卫星一般都做成

哑铃形或在卫星上的无刷直流电机上伸出一根或两

根头部常有球体的摆杆，利用卫星的质量分布的不
均匀性，使卫星某一面始终朝向地球的一种姿态稳

定方法。

    3.磁力稳定法

    利用地球这个大磁铁和磁铁同性相斥、异性相

地轴

才 旋’
图11-8 自旋稳定法示意图

吸的特性，在卫星的一个面上装上一个电磁铁，便能保证有磁铁的一面永远指向地球。此

方法的缺点是一旦地球磁场发生变化，卫星姿态就会受到影响，且因地球与卫星相距遥

远，地磁对卫星的吸引很弱，所以控制能也很弱。

    4．三轴稳定法

    它是由三根轴— 俯仰轴、偏航轴和滚动轴来确定卫星姿态的方法。其基本原理如图

11-9所示。用该法稳定卫星，星体本身并不自转，而是依靠卫星上一些气体喷咀、反作用

轮以及测量姿态偏差用的感应元件，使卫星在兰个轴方向上维持稳定的取向。其中俯仰

轴，专门控制卫星的上下摆动，滚动轴专门控制卫星向轨道左右摆动和倾斜；偏航轴专门

控制卫星本体是否正对轨道路线飞行。依靠上述三轴的作用，可以使卫星始终对准地球平

面，因而便于卫星的工作。

仰轴

指
地

                            图11-9 三轴稳定法工作原理示意图

    三轴稳定法通常可分为两种：偏置动量法和零动量稳定法．偏置动量稳定法是职自旋

稳定法的改进型。一它的自旋部分采取飞轮方式,up在一个特定轴上装有飞轮。零动量稳定
法是指三个稳定轴都装有飞轮的稳定法。采用这两种方法稳定的卫星都具有形状不受限
制、电源容量较大、设计伸缩性强的特点。特别是后一种方法，可使卫星运转的稳定度、精

确度都设计得较高，在三个轴方向上的姿态误差容限达到较高精度。

11. 3. 2 姿态传感器

姿态传感器是用来判断卫星姿态的一种装置。按不同的利用对象，姿态传感器可分好
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几种：如利用天体位置传感的太阳传感器、恒星传感器，利用地球物理现象传感的红外线

传感器、地磁姿态仪，利用无线电信标的电波极化面传感器，利用惯性的陀螺仪等。

    下面以热敏电阻辐射计做成的红外线传感器为例，来说明姿态传感器控制自旋稳定

卫星的旋转轴轴向倾角的工作过程。

    如图11-10给出了卫星上的南北两个红外线传感器示意图。图中，两个传感器的夹

角为6. 50。卫星自旋时，传感器便对地球

扫描。红外线传感器可以测量出地球表面

辐射波长55m以上的红外线。当传感器由

3K的宇宙空间扫到300K地球表面时，由

于两者的温度差别，其人射量有一陡峭变

化，借此可感知地球边缘。此时传感器将输

出一个脉冲信号。当卫星姿态正确时，即卫

星的自旋轴与地球的自旋轴平行，此时卫

星天线准确地指向地球，则两个传感器应

同时扫过地球边缘，它们同时输出脉冲。如

。替轰落卜

。瞥}}Lqh

图11一10 红外线传感器示意图

图11-11(a）所示。由于传感器每扫描一次（卫星自旋一周），与地球边缘有两个交点，所
以每扫描一周应输出两个脉冲（一正一负）。当自旋轴倾斜时，如图11-11(b）所示，两个

传感器输出的脉冲有一个相位差，自旋轴倾斜越厉害，相位差越大。地面遥测跟踪指令站

测出差值，发出指令，控制与修正卫星的姿态。

地轴 自旋线
地轴 自旋轴

与
面
线

表
描
交

地
扫
的

正沮度脉冲

／ 负沮度脉冲
北传感器从州一 一．-＋ 一一、工‘，，。二

        ｛ ； f‘用，，二
南传感器 一弓，一一一一一二十下一一i

北传感器

南传感器

｛斗一一一斗补、有倾
｝） ．i 》角误

比叮一一一甘’差
A'  A'决定了自旋轴倾角

卜．一一一一一一一～州卫星转一周

  (a）姿态正确 时
(b）姿态不正确时

                    图11-11 红外线传感器探测卫星自旋轴倾角的示意图

    三轴稳定卫星一般是用红外线传感器探测俯仰及滚动误差，而用太阳传感器探侧偏

航误差。太阳传感器安装在太阳能电池帆板架上，以消除阴影遮蔽。

11. 3. 3 轨道控制方法

    轨道控制范围很广，如变轨控制、轨道较正、轨道保持、交会、对接、返回再人和落点控

制等，实际上，上述内容许多在轨道运行原理一章中的轨道机动一节里已讨论，这里的轨
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道控制主要是指轨道保持问题。轨道保持是克服摄动影响，使卫星的某些参数保持不变的

控制，如对地静止卫星受地球、月亮、太阳等引力作用，要慢慢移动，根据轨道倾斜效应，如

果轨道不加以控制，轨道倾角几乎每年都要增加I..因此，每隔一定时期，卫星的位置就

不得不作一次调整。

    仍以对地静止卫星为例，其实现轨道
控制主要是靠星体上的轴向喷嘴（轴向小

发动机）与横向喷嘴（横向小发动机）来完

成的。如图11-12所示。它们分别由两枚
很小的喷气发动机组成。轴向喷嘴是控制

纬度方向的漂移的。当卫星漂移出地球赤

道平面时，星体上的遥测装置给地面一个

信号，地面则通过遥控装置控制卫星上的

轴向喷嘴的总火系统，使它工作，给卫星施

加一个反作用力，使卫星回到赤道平面上

来。当卫星在经度方向漂移，即环绕速度发

生变化时，地面站给它一个控制信号，使横

向喷嘴点火，以达到规定的速度为止。

自旋轴

-ii赢 1%

图11一12 位置控制示意图

目前，卫星位置控制的精度可限制在士0.1。以内。

11.4 电源分系统

    电源分系统是卫星的心脏。电0是否正常供电直接关系到卫星能否正常工作的问题。

根据卫星的特性，要求电源分系统具有：体积小、重量轻、效率高、寿命长，能够高稳定输出

足够的电能等特点。

    如图11一13所示，星上能源系统由一次能源、二次能源和供配电、电缆网组成。一次

能源M括太阳电池、蓄电池和控制器；二次能源为各种调压稳压装置；配电器电缆网是能

源与仪器的接口和连接部件。

    实用通信卫星一次能源采用物理

电源和化学电源联合供电方式。物理

电源目前都采用硅太阳能电池；而化

学电源则一般采用锡镍蓄电池。在光
照区时，由硅太阳电池给仪器供电，并

同时给蓄电池充电。在阴影区时，由蓄
电池给仪器供电。

    下面介绍两种常用的卫星电源：

    1．硅太阳能电池

    它是利用一种高效能的光电变换

供电毋线门
｜
．创
制
铃

，
电
池

厂
｜
｜
汰
知
随
阵

1

｜
－J

一次能源

图11一13电源系统组成框图

元件制成的，能把太阳能转变成电能的装置。因为在宇宙空间，每分钟辐射到近地空间时
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太阳能约为1400W/m2，因此，利用阳光来作为卫星能量是最理想的。
    常见的硅太阳能电池是N-P型单晶硅半导体做成的矩形小薄片，规格有20 X

20mm2, 20 X 40mm2和40 X 40mm2几种，一般先由5只小片子串联起来，再几组并联，从

而构成一个微型组件阵，在其下面垫上绝缘薄膜，贴在卫星表面上，构成常用的太阳能电

池。太阳能电池阵输出的电压很不稳定，还须经电压调节器才能使用。

    2．化学电池

    它是将化学能转变成电能的装置。化学电池是在卫星进入阴影区时，由于太阳能电池

得不到阳光不再供电时采用的。常见的化学电池是镍锡(Ni-Cd)蓄电池，与太阳能电池

并接。非星蚀期间，蓄电池被充电；星蚀时，蓄电池供电以保证卫星继续工作。如此，一个
周期蓄电池就得充放电一次。对近地轨道飞行的航天器，一年充放电达5000-600。次，这

对蓄电池的循环寿命提出了很高的要求。

    另外，有的卫星还采用紫光电池、无反射电池、核反应堆电源以及放射性同位素热发

电机等方法来供电，一般地，原子能电池都用在大功率通信卫星以及军用抗毁通信卫星
上 。

11. 5 遥测遥控和跟踪分系统

    卫星上的遥测遥控和跟踪分系统包括遥测、遥控和跟踪三个分系统，习惯上简称为

TTC系统。

11. 5. 1 遥测系统

    航天器在轨道上飞行时，必须把各部件的工作情况，如姿态是否符合要求，电源供给

是否适当，仪器工作是否正常，内部温度是否合适等等，及时告诉地面。同时，那些负有特

殊使命的卫星，还必须将获取的成果，如地球资源卫星收集的资源资料，气象卫星收集的

气象资料，科学卫星探测到的科学数据等等，及时向地面报告。传输这些资料、数据的工作

就由无线电遥测设备来完成。

    无线电遥测系统是一个信息传输系统，发信者就是各个被测对象，信息就是各种被测

对象呈现出来的物理（或化学）特性。通过发信变换器，把这些信息变成可以远距离传送的

无线电波，收信变换器将无线电波变换成收信者（人或设备）可以接受的信息形式。

    航天器上需要遥测的参数很多，不可能为每一个参数提供一个发射机。因此，遥测设

备必须采用多路传输方法，把各种遥测参数综合起来，通过一个发射机发向地面。

    如图11-14所示，在无线电遥测中，多路信息综合后送人发射机进行载波调制，再经

发射天线发射出去。在接收端，接收机接收传输的无线电波，并完成载波解调，再经分路设

备把输出的各路信号送人计算机进行记录处理。

    遥测传感器是测量物理或化学量的敏感器件和变换器件。它将测得的非电参数变成

电信号，送人多路设备，然后通过发射机发向地面。遥测传感器有许多种，例如，测量温度

的传感器可以是一种热敏电阻。这种器件，把被测温度变换成电阻变化，电阻变化就可以

变为电压变化。压力传感器利用膜盒，当气压变化时，膜盒改变体积，从而改变电位计的输
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                              图11一14 无线电遥测系统原理图

出电压。

    无线电多路传输方法可分为时分制和频分制两种。

    时分制就是利用一个遥测信道（即一个载波），按时间次序依次传送多种信息。也就是

规定在哪一段时间里播发哪一种参数。例如第一个5s发送温度参数，第二个5s发送压力

参数，第三个5s钟发送卫星姿态参数等等。

    按照频率划分原理设计的遥测设备叫做频分制遥测设备，就像不同的广播电台用不
同频率的无线电载波广播一样。

    无线电遥测有“实时遥测”和“延时遥测”两种。在测量参数的同时，就把测量的量值传

输到地面站，称作“实时遥测”。如果航天器在地面站的接收范围以外，遥测资料不能实时

传送回来，先由航天器上的磁记录器或存贮器件把所测数据存贮起来，待航天器进人地面

站接收区时，快速地把已存贮的数据传送下来，这便是“延时遥测”。为解决航天器的实时

遥测和实时通信，可按航天器的轨迹，在全世界范围内布置一系列地面站，如美国配合载

人飞行计划设立了一批国外地面站和海洋观测船。我国的几颗卫星遥测系统都有延时遥

测部分。在航天器回收舱内可设置磁记录仪器，记录被测的各种参数，待回收后加以处理

利用。

11. 5.2 遥控系统

    航天器在轨道上飞行的时候，地面往往要求它完成某些动作，如自旋稳定卫星的起

旋、磁记录器的记录和放出、返回式卫星的返回动作等等。地面就是通过无线电遥控设备

来发送这些命令的。遥控设备相当于地面伸向空间的一条长臂。只要在无线电波够得着

的距离之内，遥控设备就可以使航天器听从地面的指挥。遥控的工作原理是这样的：先由

指令产生器把地面发向卫星的各项命令变成指令电信号。为了区别各种指令和保密，这些

指令信号由编码器编成码组。当地面控制中心启动某一条指令的时候，这条指令码信号调
制到无线电载波上，由发射天线发向卫

星。卫星接收到信号后，通过解调器从载

波上取出码信号，再由译码器译出所要
执行的指令，通过放大一变换器去指挥

相应的执行机构动作。

    从信息传输原理的角度看，遥控和

遥测的区别不大，其原理如图11-15所

天线

被
控
对
象

图11一15 无线电遥控系统原理图

示。航天器的遥控指令信息量很多都要在一个载波信道内传输，所以它是一种多路化信息
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传输系统。和遥测系统一样，遥控系统也分成时间划分多路化和频率划分多路化两种形

式。

11. 5. 3 跟踪系统

    由于运载火箭控制系统不可能绝对精确，航天器也就不可能一点没有偏离地进人预

定的轨道。因而，航天器进入轨道以后，地面就要测出它的实际飞行轨道。另外，在干扰力

的作用下，航天器的轨道会逐渐发生变动，地面也需要随时知道它的变动情况。测定航天

器轨道参数的任务由跟踪设备来完成。目前常用的跟踪方法有无线电跟踪和光学跟踪两

种。用光学方法跟踪测轨要受到天气条件的限制。使用无线电测轨法，只要频率、功率等

选择适当，航天器飞经地面站上空，就可以对它测轨。由于使用无线电测轨法所受的限制

条件较少，故而该测轨法是目前对航天器测轨的主要手段。

    航天器的轨道测量，具体来说，就是测量航天器与观测地面站之间的角度、距离和相

对速度。由于航天器位置是随时间变化的，所以要将测量值和准确的测量时间一起记录下

来，才能定出航天器的轨道。航天器是运动目标，要测量它，必须要抓住它，也就是测量设
备能跟踪航天器的运动轨道，所以轨道测量也叫做“跟踪测轨”，而把测轨系统称为‘银踪

测轨系统”。

11. 5. 4 统一载波系统

  『前面已将星上遥测、遥控、跟踪三个分系统分别作了介绍，这三个分系统在功能上是

独立的，设备上也可以作为三个独立的系统进行设计，早期的卫星就是这样做的。但是这

种设计方法没有充分利用设备，是不经济的。实际上从接收端来看，无论是跟踪分系统还

是遥控分系统都需要有接收天线的接收机；从发射端来看，无论是跟踪分系统还是遥测分

系统都需要发射机、末级功率放大器和发射天线。如果将这三个分系统统一设计，设计成
同一种载波，使上行的遥控信号共用一个载波，下行的遥测信号和测距信号共用一个载

波，使接收天线、接收机、发射机、末级功放及发射天线构成的射频通道共用。这样就会使

设备得到了充分的利用，减少了星上设备个数，节省了星上的功耗和重量，同时也减少了

载波数目，避免了载波间的相互干扰。一个星上的统一载波测控系统的原理框图如图11

一16所示。
    统一载波系统所用的频段，多在S波段（2000 ̂- 4000MHz）或C波段（4000 -

8000MHz)。由于统一载波系统有其独特的优点，目前几乎所有的航天器都采用不伺类型

的统一载波测控系统。

11. 6 天线系统

    天线系统是用来发射或接收无线电波的装置，它既能将无线电发射机产生的射频功

率尽量多地辐射到空间去，又能将天线周围空间的电波接收下来，传输给接收机。并要尽

量减少传输过程中的损耗。可见，天线系统在无线电收发过程中，在无线电电路与电波传
播空间之间起到了良好的匹配连接的作用。
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                          图11一16 星上统一载波测控系统

    根据卫星的应用目的、工作频段以及天线的结构、形状和功能不同，卫星的天线可以

分出很多种式样和类型，如：

    从用途上看，卫星天线可分两类：一类是用于接收发给卫星的指令及向地面发射遥测

数据的遥测指令天线；另一类是通信天线。

    从用途和工作频率可以分为：通信超高频（微波）天线和遥测遥控甚高频（超短波）天

线。

    从天线形状可分为：一般抛物面形、可控方向抛物面形、环形分布的多矩形、喇叭开口

形、圆柱隙缝形、串联锥形、消旋号角形等。遥测遥控天线有：鞭状、棍形、螺旋形、绕杆式、

套筒偶极子天线等。

    从定向地球天线种类可分为：机械消旋天线和电子（扫描）消旋天线。

    从波束覆盖区域可分为：全球波束天线、半球波束天线、区域波束天线和点波束天线。

    从天线的功能可分为：半功率点波束宽度天线和同功率密度波束天线。
    近几年来，还发展了一种高增益的新型天线— 背射天线，如八木式、开放式、密封式

等。一般来说，通信天线的波束永远指向地球，而遥测遥控天线是全方向性天线，只要其频

率在通信频段之内，便能正常工作。

    为了说明问题，下面介绍几种天线的结构和性能特点。

    1．全球波束天线

    所谓全球波束，是指静止卫星发射天线波束所能覆盖的地面最大范围，稍大于地球表

面面积的1/3。如图11-17所示。这类天线的结构如图11-18所示。它是由圆锥喇叭加

上45。的反射板所构成。波束指向星下点，波束对地面的张角为17. 40。此时，波束内的信

号能量覆盖在可能照射到的最大地球表面上。如果张角过大，一部分能量由于辐射到其他

空间而浪费。张角过小则不能覆盖“全球”。

    2.赋形波束天线

    所谓赋形波束，是指根据通信的需要形成的半球波束或区域波束。它只覆盖比较大的

通信区域，如某个国家的版图。某块较大的区域等，这样，把所有可用信号集中一地，卫星

就可设计得较小。波束的赋形，是通过对天线的发射器赋形或用多个馈源喇叭把信号射向

该反射器来完成的。波束的形状，取决于馈源喇叭的功率分配、相位分配及喇叭的位置。这
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              图11一17 全球波束和点波束

需要一个波束形成网络来控制。见图

11一19所示。

    3．点波束天线

    所谓点波束是指波束宽度比区域

夜盖波束还小，且近似圆对称的波束。

点波束的载地面积一般为圆形，参阅

图11一17所示。其天线结构一般用前

馈抛物锥面天线构成。馈源则由喇叭

天线构成。根据需要可直照或偏照。

    4．多波束天线

    多波束天线实际上就是赋形波束

天线，所不同的是它合成的波束形状

通过控制可灵活多变，而赋形天线则

不能改变。另外，多波束天线还具有抗

干扰性能。典型的例子就是美国国防

卫星通信系统DSCS- 11星上使用的

图 11一18 全球波束天线

于波峰

馈源
喇叭

～一叮2
  抛物 面反射器

三个馈
源喇叭

、～一～＜抛物面反射器

to）一个馈源喇叭得到
      的单个波束

h>三个馈源喇叭得到
      赋形波束

图11一19 赋形波束形成过程

通信天线。它使用了一副61个波束组成的多波束接收天线和两副各”个波束组成的多

波束发射天线。如图11-20所示。
    多波束接收天线是在正六边形的面积内，61个波束紧挨着有规则地排列而成。它可

覆盖地面表面的1/3，其中每个波束宽度约为1. 50。这种多波束天线由主透镜、馈源喇叭

族和波束形成网络组成。

    利用多波束天线进行收发可达到下述两个作用：① 根据需要可灵活地覆盖全部或特

定的通信区域。在军事上能更好地适应战区、战场位置的移动和某些紧急的军事行动的

需要。②接收多波束天线，如探明敌方的定向干扰方向，可通过电子设备的控制，使指向
该方向的窄波束蜕化为零点，以有效地达到抗干扰的目的。这种抗干扰法称为零化干扰。
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地球

波束

(a) 19个波束阵列（发射）

                            图11一2。 多波束覆盖示意图

    5．机械消旋天线

    所谓机械消旋天线，是指用机械的方法使天线的旋转方向与卫星的旋转方向相反的

天线，如图11-21所示。这种天线是装在卫星自旋轴上，样子像个“漏斗”，由平板反射器、
消旋驱动电机、消旋控制电路等构成。“漏斗”的轴与卫星自旋轴完全一致，而平板反射器

与轴成45。角，发出的信号碰到平板反射器，就向与自旋轴方向垂直的方向反射。反射器

以自旋轴为中心，进行反旋，其反旋速度与卫星自旋速度相对，这样便保证了使波束始终

指向地球。如果波束指向发生偏离，则由地球传感器、消旋控制电路及地面控制系统监视

并予以消除。

消旋方向
平板反射器

波束

方向

轴承

于｛刃限之公－一一
｛ ！馈电喇叭

          自旋轴

自旋
方向

                                图11一21 机械消旋天线

    6．电子消旋天线

    电子消旋天线又叫电扫描天线。它是指用电子的方法使天线波束以与卫星自旋轴保

持速度相同方向相反进行扫描的天线。电子消旋天线可分相位扫描、频率扫描和馈源开关

扫描。其中用得最多的是相位扫描和馈源开关扫描两种天线。

    相位扫描天线原理如图11-22所示。它是将N个天线辐射单元等间隔地安排在以

旋转轴为中心，半径为R的圆周上，控制各单元的激励相位，主波束是各辐射元件在所需

指向的方向上同相相加而成的，并且每一时刻主波束的指向都与馈电网络中每次的相位

变化相对应，如主波束方向与第＊个元件方向的角度为。，那么激励相位角为夸Rcos0i。式～ ’．’H‘’J件 ’TI+一 ～／卜刀 1"J 111.” 产u”/J’，HJ/1J卜 /J‘’-r一一～ ‘’曰一/ I J / J久‘“’““r0 /'V

中，又为波长，所以适当地控制每个馈电网络中的移相器的相移量，就可调节每个元件的
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图11一22 相位扫描天线原理图

波束扫描

波束指向

卫星自
旋方向

天线指向

                              图11一23 馈源开关扫描天线原理图

波束指向，故此方式也叫相控方式。

    馈源开关扫描天线的原理如图11-23所示。天线中采用了高频馈源开关，开关与卫

星自旋速度完全相同，但方向相反地进行旋转并依次接通卫星自旋面周围的各个天线辐

射单元，因此就依次形成了多个波束，而每个波束都能指向地球。

    7．全方向性天线

    全方向性天线是用来向地面发出遥测信标信号和接收来自地球站的指令的天线。它

可采用各种式样，用得较多的有倾斜式绕杆天线，螺旋天线及套筒偶极子天线。
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第＋二章 航天器发射与入轨

    航天器发射与人轨任务由航天器发射场体系承担。航天器发射场体系由航天发射场

（首区）、航天测控网（航区）和航天器回收区（落区）三大部分组成。本章将介绍航天发射

场、发射窗口、发射人轨程序等内容。

12.1 航天发射场

    航天发射场是一整套为保障运载火箭、航天器的装配、测试、加注、发射、外弹道测量、

发送指令和处理测量信息而专门建造的地面设备、设施的总称。

    由于航天技术的发展与弹道式导弹密切相关，因此，初期的航天发射场绝大部分都是

在军用导弹试验与发射基地为基础发展起来的。

    12. 1. 1 选择发射场的基本因素

    航天发射场是各种先进技术、设备和材料的综合体现。选择和建设理想的航天发射

场，既要考虑到任务需要，也要考虑到其地理位置、自然条件、社会环境等综合因素，使之
方便于测试发射、跟踪测量、安全救生及航天器返回等。

    ①任务需要。在影响发射场选择的众多因素中，最重要的是飞行任务的需要。如果预
选中的发射场不能满足飞行任务的需要，那么这个发射场是没有价值的。一般来说，最重

要的任务需要是利用运载火箭把航天器发射到特定类型的轨道或沿着某一特定角度发

射。

    ②地理位置。对于那些需要发射进人赤道轨道的航天器来说，发射场越靠近赤道，运
载火箭和航天器的效率越高，也就是说增加了航天器在轨的寿命或加大了运载火箭的运

载能力。一个给定的发射场所能达到的最小轨道倾角等于这个发射场的纬度（对于逆行轨

道来说，最大倾角为1800减去发射场纬度）。因此，选择发射场合适的纬度至关重要。例

如，若在澳大利亚的约克角（南纬120）建立发射场，其地球同步轨道的运载能力比美国的

佛罗里达州或我国的西昌，同步运载能力大约可提高15％0
    ③ 自然条件。在任何航天发射活动中，当地的自然条件是很重要的。它包括发射场区

的温度、湿度、风力等气象因素，也包括地貌、地质构造、水文分布等。气温低、湿度大、多雷

电天气对于飞行试验都是不利的。1987年3月在美国卡纳维拉尔角空军某地发射运载火

箭的失事，就是由于刚刚发射后就遇到雷击；“挑战者”号航天飞机的爆炸事故，气温太低

也是一个起作用的因素。另外，发射场的湿度等也在一定程度上影响着测试发射的可靠

性；平坦开阔的地形对于跟踪测量、安全救生及航天器返回都是必不可少的条件。

    ④社会环境。一般来说，场区周围应该人烟较少，交通方便，社会稳定，便于使航天活
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动与科学研究、技术应用和工业制造等较好地联系起来，便于场区安全和生活服务保障。

    航天发射场位置的选定，涉及到地理纬度、气象条件、地质结构、交通运输等因素。每
个国家在选定发射场位置时，都受到各自地理条件的限制（特别是地理纬度），往往很难完

全满足要求，需综合考虑各种因素，从本国的国情出发。

12. 1. 2 航天发射场的系统组成

    运载火箭和航天器由工厂运送到发射场后，首先在技术区进行检查、装配和侧试；经

检验合格的火箭和航天器，转移至发射区；在发射区，完成火箭和航天器的发射前准备和

发射工作；对起飞后的火箭和航天器，进行跟踪和观测以及飞行安全的判断，直至火箭各

级分离；如果发生故障或紧急情况影响起飞，整个发射设备应立即停止工作，检查与排除
故障，推迟发射；如果取消这次发射，应将火箭和航天器撤离发射区，运回技术区。

    为完成上述工作流程，发射场需要有大量的技术设备和工程设施，包括：测试发射系

统、指挥系统、测控系统、通信系统、时间统一系统、气象系统、大地测量系统和技术勤务系

统等。

    一、测试发射系统

    航天发射场内的测试发射系统是对航天器和运载火箭进行技术准备和发射准备的区

域。是用以对航天器和运载火箭进行测试和发射的一整套地面设备和设施。其任务就是

完成航天器和运载火箭发射前的一系列准备工作，并实施发射。具体地说，可以概括为：

    ① 接收试验对象（航天器和运载火箭）及其配套设备、仪器（转载和贮存）。

    ②对航天器和运载火箭及其单元仪器进行转载、安装、检查、测试。

    ③对运载火箭和航天器进行起竖、对接、测试、加注、瞄准并实施发射。

    测试发射系统通常由技术阵地和发射阵地组成。

    二、测且控制系统

    测量控制系统对航天器及运载火箭进行跟踪测量、遥测和遥控。测量控制系统由光学

和无线电弹道测量站、地面遥测站、安全控制系统、测量控制中心、计算机数据处理中心等

组成。

    三、通信系统

    通信系统的任务是：

    、① 指挥通信：确保指挥系统对上、下级的通信联络。

    ②协同通信：沟通基地内部各系统之间、友邻基地之间的通信联络。
    ③数据通信：实时完成各种测量、引导、显示、气象、时间统一等数据信息的传输。

    通信系统的方式包括：有线通信、无线通信（短波、微波）和卫星通信。
    四、w间统一系统

    航天基地从首区至落区，测控设备分布地区很广，从测量到结果处理都需要有一个统

一的时间标准，这个提供统一时间标准的设备系统，叫做时间统一系统。

    时间于统一系统的建立，可实现基地各测控站间的时间同步和频率校准，并向各测控设

备提供标准频率、标准时间和控制信号。

    为统一测控系统各设备对运载火箭和航天器飞行的计时，时间统一系统建立统一的

                                                                                                                203



发射零点，即时间基准点，以火箭离开发射台的瞬时算起。火箭竖立在发射台上，与台面有

一信号触点，当火箭一离开台面，便发出一电信号传给计时系统，以此时为零点开始计时，

记时信号由时间统一系统发给各测控站，以采用共同的时间坐标。

    时统设备一般是艳、钡等原子钟，发出精确的时统信号，并根据授时台发布的标准时

间进行校正。

    五、气象保障系统

    气象保障系统在进行发射场飞行试验时，主要承担的任务有：

    ①根据气象预报，选出能满足进行发射试验所要求的气象条件的最佳发射日期，以

便在选定和编排具体发射日程时作为一个重要因素。

    ② 在确定了发射日程之后，不仅要及时地给出发射日程内各试验地区的每天气象预

报，还要每天给出各发射场区和航区于发射之日的气象预报。

    ③ 各试验地区分别探测发射前后两小时的气象资料，以供数据处理和试验结果分

析。

    六、大地测且系统

    大地测量系统为飞行器的瞄准和测控系统提供精确的位置与定向基准，具体任务是：

    ① 在航区内建立精密的大地测量网。

    ② 提供发射和瞄准用的大地基础诸元。

    ③为发射台和测量站提供垂线偏差、高程异常和重力值。

    ④测定各测量设备的精确位置和定向基准，并为测量设备精度校验提供基准数据。

    ⑤为运载火箭和航天器的摄动修正提供航区和全球重力场资料。

    ⑥开展对地球重力场和地球形状的研究，为测量、跟踪系统建立精确的坐标系。

    七、勤务保障系统

    勤务保障系统通常分为技术勤务保障系统和生活勤务保障系统。如：推进剂供应、供

电、供水、运输、修配厂、医疗、文化娱乐设施等。

12. 1.3 航天发射场工作流程

    航天发射场工作流程与航天器的发射模式有密切的关系，现将一般的工作流程介绍

如下。

    一、技术阵地工作流程

    技术阵地的工作流程是：

    ①验收运载火箭各级和航天器各部件和组件（包括外观和内部的检查）。

    ②存放和装配运载火箭和航天器。

    ③ 进行单元测试、分系统测试和综合测试。单元测试是检验各单元系统、组件和部

件，综合测试是检验整个运载火箭系统的功能是否正常。 ＿

    ④给运载火箭、、航天器和地面的化学电源充电并存放电源。

    ⑤做好向发射阵地转移的准备工作。

    二、发射阵地工作流程

    发射阵地的工作流程是：
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①接收来自技术阵地的运载火箭和航天器。

②装配运载火箭和航天器。

③ 进行测试和总检查。

④加注（液体）推进剂和充填压缩气体。

⑤ 瞄准。

⑥ 载人航天时，航天员进人座舱。

⑦发射。

⑧发射后的收尾工作。

⑨若撤消发射，泄出（液体）推进剂，对推进剂箱进行中和处理，将火箭撤离发射阵

12. 1.4 世界主要航天发射场

    图12-1给出了世界主要航天发射场的地理分布，现以拜科努尔航天中心和肯尼迪

航天中心为例进行介绍。

            图12-1 各国航天发射中心地理位置

      I．范登堡空军基地 2.沃洛普斯岛 3．肯尼迪航天中心

  4．圭亚那航天中心 5．轨道运输与火箭公司在利比亚的发射场

  6.轨道运输与火箭公司在扎伊尔的发射场7．圣马科发射台

8．普列谢茨克发射场9．卡普斯金亚尔发射场 10．拜科努尔发射场

  11．斯里哈里科塔发射场 12.酒泉航天中心 13．西昌航天中心

            14．鹿儿岛航天中心 15．种子岛航天中心
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    一、拜科努尔航天发射场

    拜科努尔航天发射中心是前苏联最大的导弹、卫星试验基地和载人飞船、空间站、航

天飞机发射基地。它位于哈萨克斯坦境内，北纬460，东经63020' 0

    拜科努尔航天发射中心建于1955年。1957年8月21日第一枚洲际导弹发射成功，

同年10月4日发射了第一颗人造地球卫星。以后经过不断扩大，先后建立了“东方号”、

“上升号”、“联盟号”、“质子号”、“天顶号”和“能源号”运载火箭及航天飞机系统等六套技

术阵地（总计九个发射工位），两个试车台，四个测控站，一个氧一氮厂，两个机场（其中一

个兼作“暴风雪号”航天飞机的降落场）。继1961年4月12日发射了第一艘载人飞船“东

方号”以后，接着又发射了“上升号”、“联盟号”(40艘），“联盟一T号”(15艘），“联盟一

TM号”载人飞船（17艘），“礼炮1-7”空间站，“和平号”空间站及其科研生产舱体，“质子

号”、“量子一2号”、“晶体号”等以及“进步号”运货飞船（30艘）和“暴风雪号”航天飞机（未

载人）。除了与载人航天有关项目之外，还发射了“月球”、“金星”、“火星”、“探月号”、“织女

星”、“火卫”等深空探测器以及多种型号的通信卫星：“荧光屏”、“长虹”、“波束”号中继卫

星与气象卫星。截至1994年底，共进行了968次航天发射。

    拜科努尔航天中心由三部分组成：载人航天发射区、大型火箭发射区和航天飞机发射

区。

    1．载人航天发射区 － － －
    该区位于发射区的北部偏东，有三个主要发射阵地和技术阵地组成。“东方号”和“联

盟号”运载火箭一飞船系统的技术阵地；“联盟号方运载火箭一飞船系统和“进步号”运货飞

船的技术阵地和发射阵地；“天顶号”运载火箭二航天器技术阵地和发射阵地。除了发射载
人航天器外，这些阵地还可用来发射由“联盟号”火箭送人轨道的用于科研和国民经济的
应用卫星。

    2．大型运载火箭区 ＿＿、＿一厂砂， 一＿一

    该区位于发射场R 1西I七甜o该区除“质子号”运载火箭发射阵地及火箭一航天器的

技术阵地，还有“旋风号，，发射阵地与拉术阵地。利用K质子号”火箭发射的航天器有：“礼炮

号”、“和平号”空间站，娜及与“和平号扭对雄O科和生产M体“量子号气“质子号”火箭加
装第四级翩将“地平线n u荧米屏”、‘长虹“等通信李, GLONASS导航卫星、“波束”中
继卫星发射人地球定点轨道。a质子号”火翁也可用来发射研究月球、金星、火星和哈雷慧
星的深空探测器。

    3.航天飞机发射区

    该区又称为超重型航天器发射场，它位于发射场区北部偏西。主要任务是利用“能源

号”火箭发射航天飞机。该区的主要设施有“能源号”装配测试厂房，“能源号一暴风雪号”

技术阵地、试车台、发射阵地和降落场。

    综上所述，前苏联采取的是一种型号配建一套技术阵地和发射阵地，而且都是在装配

测试厂房水平组装和测试运载火箭，垂直组装和测试航天器，然后将组装测试好的运载火

箭同组装测试及加注好的航天器在运输架车上对装，形成整体水平状态，由铁路转运到发

射阵地，最后整体起竖到发射台上作最后发射前测试、加注。
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    二、肯尼迪航天中心

    肯尼迪航天中心是美国最大的载人航天发射场，位于佛罗里达州东海岸卡纳维拉尔

角，北纬28030'，西经80042'。

    美国于1949年5月在卡纳维拉尔角创建远程导弹综合试验基地，1950年7月，首次

发射了A-4/WAC'‘下士”火箭。此后，又进行了多次运载火箭的发射工作，包括“宇宙神”
火箭、“大力神”火箭、“宇宙神一阿金纳”火箭、“侦察兵”火箭、“土星V火箭、土星IB”火

箭等。从卡角进行的航天器发射任务，包括了美国所有向地球同步轨道发射的任务。从这

里还发射过“阿波罗”飞船、“天空实验室”、不载人行星和行星际航天器，科学、气象、通讯

卫星等。因此，卡角是美国国家航空航天局的载人与不载人航天器进行飞行前试验、测试、

总装和实施发射的重要基地。

    肯尼迪航天中心由若干个发射阵地组成，如图12-2所示。

                                图12-2 肯尼迪航天中心

    发射阵地有两类：一类是原有导弹发射阵地经过部分改装而成的。许多导弹已结束了
研制试验，原来的试验发射阵地经过适当改装，即可用于航天器发射场，如19号“大力神

一双子星座”发射阵地。另一类是专为航天发射而新建的，如36号“宇宙神一半人马座”发
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射阵地，34号“土星I”发射阵地，37号“土星IB”发射阵地以及39号“土星v”发射阵地。

12.2 技术阵地

    根据运载火箭和航天器的类型、用途和发射条件，一个航天发射场可设一个或几个技

术阵地，某些大型的航天发射场，分别有运载火箭技术阵地和航天器技术阵地。

    技术阵地是航天发射场最重要的组成部分之一，它是由配有各种通用和专用技术设

备的一些建筑设施组成，用来对运载火箭和航天器进行验收、存放、组装、测试，还可以进

行定期检查。

    在技术阵地上对运载火箭和航天器进行最后组装，作单元测试和综合测试，给航天器

和运载火箭各级助推器加注高沸点推进剂和充填压缩气体、并把它们对接好，为运往发射

区作好准备。实际上，技术阵地在火箭飞行器整个发射准备工作中，起着从制造厂到发射

阵地中间环节的作用。

    某些航天发射场分别修建运载火箭技术阵地和航天器技术阵地，建造各自的装配测

试厂房及必要的建筑设施。修建技术阵地时，要考虑它与发射阵地之间必须相隔一定距

离，以确保它的安全。同时还要考虑尽可能缩短它与发射阵地的运输线，以便节省修路费

用，并要注意到航天器的运输时间和在运输时尽量不要用恒温调节装置。

    为完成运载火箭和航天器的准备、装配和测试等全部工作，技术阵地设有下列设施：

    ·运载火箭的装配测试厂房（垂直或水平装配测试厂房）

    ·航天器的装配测试厂房

    ·航天器的加注库房

    ·带贮气罐的压缩空气站

      ·充电站

    。运载火箭库

    ·地面设备库

    ·火工品库

    技术阵地上还设有电力站或变电站、锅炉房、水冷却塔、供水塔、装有通风设备（空调
设备）的建筑、行政办公楼、通信中心站、警卫设施等等。

    技术阵地各建筑和设施之间均有铁路或公路相连。铁路专用线设有装卸站台和装卸
设备。

    航天器的类型、组装方式和发射准备方式会影响技术阵地的组成和结构，如果在发射

阵地组装，那么技术阵地只设各级运载火箭和航天器的测试厂房；如果在技术阵地组装，

则技术阵地需装配测试厂房。

    在技术阵地进行测试的内容包括以下几个方面：

    ①单元测试：火箭运抵技术区后，根据需要从箭上拆下有关仪器和设备，进行单元测

试。控制系统单元测试包括对惯性器件、箭载计算机、放大器、液压伺服机构、二次电源、电
池、各种传感器、中间变换器等的测试；外测系统单元测试主要是对各应答机、接收机和控

制器的测试。

    208



    ②分系统测试：经单元测试合格后，仪器装箭，进行分系统测试，分系统测试是按控

制、动力、遥测、外测等系统分别独立进行的测试，其目的是检查本系统内有代表性的参数

是否满足性能指标要求。对于不同型号的运载火箭，其分系统测试内容一般包括稳定系统

测试、制导系统测试、配电系统测试等内容；动力分系统测试包括对推进剂贮箱和气瓶的

气密性检查，电爆管测试等内容；外测分系统测试包括供电、转电二断电功能检查等。遥测

分系统测试包括供电、转电、断电功能检查，脱落电路检查，起始电平检查等。

    ③系统匹配检查：系统匹配检查的目的是测试各系统之间工作的协调性和接口关系

的正确性。它包括控制一遥测匹配；控制一外测匹配，外测一遥测匹配和控制一遥测一外

测匹配等内容。

    ④总检查：总检查是各系统全部参加的对火箭综合性能进行检查的测试项目，其重

点是检查各系统工作的协调性和典型的系统参数。它包括全箭模拟飞行检查和紧急关机

电路检查两部分内容。通过紧急关机电路的总检查，实现对发射电路的检查和发射不成功

时对飞行控制系统及发动机等系统处理情况的检查；通过模拟飞行总检查，实现对飞行时

序、全系统极性关系以及各系统工作协调性检查。

    ⑤安装火工品，撤收测试设备，做好转往发射阵地的准备。

12. 3 发射阵地

    发射阵地拥有测试、发射准备和发射用的专用设备和设施，用于接收来自技术阵地的

运载火箭和航天器，进行发射前测试、加注，并进行瞄准和发射。一个航天发射场可拥有多

个发射阵地，以适应航天器发射的需要。

    发射阵地的组成如图12-3所示。它由通用设备和专用技术设备两大部分组成。

发射阵地
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图12一3 发射阵地组成框图
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    在发射阵地，主要的发射设施包括发射工位、发射台基座、导流槽、发射台、活动勤务
塔、脐带塔、起竖设备等。根据不同的发射模式，发射设施的配制有所差异。现以美国肯尼

迪航天中心39号发射场为例进行介绍。

    39号发射场由一个技术阵地和二个发射工位以及连接技术阵地与发射工位的履带

车专用公路组成，如图12-4所示

  图12-4  39号“土星一阿波罗”登月发射场设施布局图

I．操作人员工作间 2．垂直总装侧试大楼 3．发射控制中心

4．各种库房 5．活动发射台（连同脐带塔） 6．压缩空气罐间

    7．两个发射工位 8．两个发射工位 9．活动勤务塔

  10．巨型履带运摘车的专用运输道路 11，运河 12．码头

    一、发射工位

    图12-5给出了39号发射工位的布局图。工位场坪大致呈八角形，占地1. 3km2，中

央为发射台基座。场坪上有通往总装测试厂房的履带车道、环形公路、设备控制间、液氢

库、瞄准间一、燃料泄出储槽、消防槽罐、液氧库、高速摄影机房和通风装置等。在场坪周围设

三座130m高的避雷塔。

    二、发射台基座

    位于场坪中央的发射台面上有六个安装框，用于固定活动发射台。发射台基座上提供
了液氢加注管出口、供气管接口、燃料加注口、一级发动机加注工作台、供电电缆出口支

架、辅助输送设备、检查用工作台、空调系统出口、液氧加注管出口。这些接口设备将库房

的推进剂、气体、电力设施和脐带塔连接起来。在台面下的地下室，用于放置测试设备终端

接口、空调设备和高压气储存设备，以工作人员紧急地下掩蔽部等。

    三、导流槽

    发射台下面中央为火焰导流槽，深13m，长137m，宽18m，用耐火砖砌衬。导流槽用来

排导火箭起飞时喷出的高温高速燃气流和支承固定发射台。当发射不成功时，也可作为一

级运载火箭推进剂的泄出储槽。

    导流槽内有一钢制的导流锥，呈倒V型，置于铁轨上，其底部宽14. 6m，高12. 8m，重

3. 5 X 105kg，发射台可移动进行检修。为冷却导流锥，专门设置了一套独立的水冷却系统。
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    图12-5  39号“土星一阿波罗”登月发射场设施布局图

        1一电视摄影室 2一汽车停车场 3一发射台

            4一检查站 5一供气管道 6一瞄准站

一燃料泄出储槽 8一燃料和液氢泵 9-燃料和液氢加注系统管道

  1。一导流槽固定平台 11一消防系统槽雄 12一液氧泵站

  13一液氧加注系统管道 14一通风装置 15-履带运输车道

    四、发射台

    发射台用于承载运载火箭和航天器，进行垂直度调整和方位粗瞄。

    固定发射台由台体、回转部、液压系统、电气系统组成。

    39号阵地使用的是活动发射台，它是由发射平台和脐带塔组成的全钢结构，总重约

5. 4 X 106kg，发射台全高135m。发射平台面积52m X 41. 7m，高7. 6m，中间有一个13. 7m

X13. 7m的方形导焰孔。台面导焰孔四周有四个火箭支撑臂。脐带塔装在发射台一端，高
116m，设有17层工作平台，塔顶装有25000kg的塔式起重机。塔内设有两部电梯，可在
30s内把航天员送到塔下。塔上设有9个摆臂，固定通向火箭飞船的加注管路、供气管路

和测试电缆。其中一个作为航天员进人飞船的通道。

    五、活动勤务塔
    活动勤务塔用于给火箭安装火工品和其它不适宜在总装测试厂房中安装的设备。射

前撤出，平时停放在矩发射工位1. 6km处。塔高125m，塔上设有五层封闭工作平台，上面

三层供飞船用，下面两层供火箭用。

    六、巨型履带运输车

    肯尼迪航天中心有2台巨型履带车，作为活动发射台及火箭、飞船的运输工具。每台

车重2720t，运输能力为8165t。车长40m，宽35m，高6. lm。动力装置为2部2750马力的

柴油机，带动4台1000k W的发电机，再去驱动16台牵引马达。另用2部1065马力的柴

油机，带动2台750kW发电机给运输车的调平、起重、转弯系统提供动力。履带车负载下
最大速度为1.6km/h，空载时可达3. 2km/h，最小转弯半径为150m。还为运输车修建了

专用公路，路宽46m，有两各各宽12. 2m的履带运输车道，两车道间隔为15. 25m，一侧还

有6m宽的勤务道路。
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12.4  All试发射模式

    运载火箭和航天器在航天发射场一般要经历检测、组装、加注、发射几个阶段。运载火

箭及航天器按其测试发射工作流程，可分为三种模式：

    （一）三分级模式

    三分级模式是指分级水平测试、分级水午转运、分级起竖对接。
    在技术阵地装配测试厂房内，对运载火箭各级及航天器进行单元测试、装配和水平综

合测试。测试合格后，运载火箭各级和航天器分别转运到发射阵地，在发射阵地，将运载火

箭各级分别起竖，对接于发射台，将航天器与运载火箭对接，然后进行整体综合测试。

    美国水星号飞船的测试发射流程是典型的三分级模式。水星号飞船、宇宙神运载火箭

的各级部件运输到肯尼迪航天中心后，首先在工业区内的装配测试厂房。进行单元测试、

装配和水平状态下的综合测试。测试合格后，运载火箭和飞船分别运到发射阵地，进行发

射阵地的装配、测试和加注发射。

    采用三分级模式的优点是：测试厂房的规模和造价较低。美国就是利用红石导弹和宇

宙神导弹的测试发射设施作为水星一红石运输火箭、水星一宇宙神运载火箭的测试厂房

和发射工位，仅增加了部分飞船测试厂房后，沿袭导弹测试发射的操作流程进行测试发

射。

    但三分级模式也具有较明显的缺点：

    ①因为需在发射工位上重新进行火箭和飞船的全部测试检查项目，而发射阵地的测

试环境和条件可能影响测试操作的准确性和可靠性，容易造成失误或难于满足要求。

    ②发射阵地上必须有高大复杂的勤务塔和脐带塔，并需给火箭、飞船提供较好的环

境保障条件，这一方面难于满足温度、湿度、洁净度的要求。另一方面建造庞大复杂的活动

塔无疑增大了经费投资，而且万一运载火箭在发射台上爆炸，发射场的损失巨大。同时还

需在发射工位附近建造坚固的地下发射控制室。

    ③发射工位占用时间长，一般需3个月，有时长达半年。所以肯尼迪航天中心和东靶

场不得不建40多个发射工位，有的型号发射土位多达6个。

    （二）三水平模式

    在技术阵地上的装配测试厂房进行水平装配和综合测试，又以水平状态转运到发射

阵地，然后起竖到发射台上进行测试、加注和发射。这是前苏联发射“东方号”、“上升号”和

“联盟号”飞船时所采用的工艺流程，即所谓的水平组装、水平测试、水平整体转运的“三水

平”模式。

    以“联盟号”飞船为例，当它运到拜科努尔发射场的飞船测试厂房后，先将其垂直竖于
工作架上，进行单元分系统和综合测试。测试含格后，装好整流罩，在垂直状态下运到加注
间加注燃料，再运回测试厂房，放置成水平状态，对接逃逸塔，再运到火箭总装测试厂房与

整体水平放置的运载火箭对接在水平运输起竖铁路支架车上，由内燃机车牵引住发射阵
地。

    到发射阵地后，首先转动发射台，进行对位，再由运输车液压系统将火箭飞船整体托
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起来，起竖成垂直状态，然后合拢支撑臂、勤务塔，连接好电缆和各种供气管路。整个起竖

过程约需用iho

    起竖后，进行火箭飞船各系统的垂直状态测试，约需5h.

    进人临射检查6h程序，对火箭飞船再一次进行综合检查。

    射前2h，航天员进舱，进行生理检测，点火发射。

    这种测试发射模式只适用于在结构上允许成水平状态转运的火箭飞船。采用这种模

式时，火箭飞船的装配和测试工作是在条件良好的室内进行，这样的操作方便且质量高，

也不必建造高大的装配测试厂房和垂直运送的庞大设备及专用道路，缩短了在发射阵地

的时间（约需14h)，从而提高了发射的可靠性和缩短了发射时间的间隔。

    这种模式的缺点是：火箭飞船是非工作状态（水平状态）装配，必须在发射阵地重新进

行综合测试（因为从水平状态转为垂直状态的起竖过程都有可能成为发生故障的原因）。

    （三）三垂直模式

    三垂直模式是指垂直总装、垂直测试、垂直转运。三垂直模式与三分级及三水平方式

相比，可大大缩短发射阵地占用时间，运载火箭及航天器可以在条件良好的垂直总装测试
厂房内测试检查，然后以垂直的工作状态运往发射阵地，从而大大地提高了发射的可靠性

和成功率。

    以土星一V、阿波罗飞船的测试发射过程为例，当“土星一V”型火箭的组件在被运至垂

直总装测试大楼后，各级火箭在装配大楼的低跨厂房内完成单元及分系统测试检查，然后

通过运输走廊送到高跨厂房内对接于活动发射台，再进行组装和测试。

    “阿波罗”飞船的各构件运到肯尼迪航天中心后，在飞船装配楼内进行装配和测试。然

后运到装配大楼与测试好的火箭对接，并进行箭、船联合测试。

    测试合格的“土星一V”运载火箭和“阿波罗”飞船联合体连同活动发射台和脐带塔一

起由履带运输车运到发射工位。

    活动发射台停放定位于发射点后，运输车返回，将活动勤务塔运到发射工位，然后将

勤务塔展开，连上有关的电路、气路、液路。

    对火箭一飞船进行综合测试检查，经加注、安装火工品后，将活动勤务塔撤离。发射前

2h，航天员进舱。

    发射完毕后，用运输车将活动发射台运回垂直装配大楼。

    土星一V运载火箭和阿波罗飞船垂直总装测试大楼长219m，宽158m，高160m，由高

跨、低跨两部分组成，如图12-6所示。高跨有4个总装工位，低跨部分高64.3米，有8个

测试间，可对火箭67个分系统进行测试检查。大楼有起吊设备141部，其中高跨厂房的2

台桥式起重机，起吊重量为250t，吊高141m，跨距45m，起吊速度0. 3--0. 46m/min，最小

速度可达。. 03m/min，读出精度为0. 2mm。在运输通道上有1台175t的桥式吊车，吊高

为50m，可在整个厂房全长度内沟通高、低跨厂房间的运输。大楼内共装有125台通风机，

可将大楼内的空气每小时更换1次。垂直总装测试大楼有4个倒T形大门，供总装测试

完毕的、置于活动发射台上的土星一V号火箭和阿波罗飞船运出。大门高139m，下部宽

45m，上部宽22m，大门重达29t，每启动1次需lh。图中1为高跨间，2为低跨间，3为发控

指挥中心大楼，4为正在总装测试的土星运载火箭及阿波罗飞船，5为带脐带塔的活动发
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射台，6为履带车，7为正在吊装和测试的火箭子级，8为仪器舱，9为阿波罗飞船。

图12一6 垂直总装测试大楼

12.5 航天器发射入轨程序

    航天器及运载火箭在发射工位加注完毕后，进人倒记时的临射程序，当一切正常，符

合发射窗口的要求时，运载火箭即点火起飞，运载火箭将根据预定程序飞行，将航天器送

到预定的入轨点。现以商业大力神3及双子星座飞船为例，对航天器发射人轨程序加以说

明。

    “商业大力神3"是一种使用4m直径大型整流罩的三级火箭。由两枚5节半药柱固体

助推器、芯级、延伸舱和整流罩组成。其基本型可将两个有效载荷送人近地轨道，配上各种

上面级后可执行地球同步转移轨道、地球同步轨道、月球轨道、星际飞行等任务。火箭各种

整流罩可适用于目前设想的全部商业有效载荷。表12-1和图12-7给出了“商业大力神

3＂近地轨道双星发射任务飞行程序。
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“商业大力神 3”近地轨道双星发射任务飞行程序

        时 间

T+Os

T十0.2s

T十6s

T十9s

T十l Os

T十lmin47s

T十 imin47. Is

T十lmin59. Is

T十2min3. Is

T+4min33. 2s

T+4min33. 3s

T十4min340s

T+4min44. Os

T+8min5s

T十8min2Os

T+10minOs

T+24minOs

T十27min

T+29min

T十37min

T十40min23s

T+lh7min4ls

T十lh8min24s

T+lhl6minOs

T+lh24minOs

T+lh30min0s

T十lh35minOs

T十lh49minOs

T+lh53minOs

T十lh5minOs

T十lh3minOs

T十2h36min43s

T+2550min

事 件

固体助推器点火
起飞

滚动程序开始
滚动程序结束
俯仰程序开始

助推器推力终止

一子级点火
固体助推器分离
开始闭路制导
结束一子级工作
二子级点火
一子级分离

整流罩分离
二子级熄火
进入停候轨道
机动到分离姿态
前部卫星以2r/min的速度旋转

前部卫星分离
释放前部卫星，遥测系统停止工作

机动到防撞／免污染机动点火姿态
防撞／免污染点火
前部卫星近地点发动机点火
以0. 50/s速度滚动（(2转）

以0. 50/s速度滚动（(2转）
机动到延伸舱分离姿态

延伸舱分离
机动到后部卫星分离姿态
后部卫星以2r/min旋转

后部卫星分离（AV＝。．61m/s)
释放后部卫星，遥测系统停止工作

机动到姿态控制系统熄火姿态
后部卫星近地点发动机点火
姿控系统熄火

    双子星座飞船的射前准备从420min(7h)开始，若以点火时为Os，其临射和点火起飞

程序为：

    -400'： 火箭、飞船开始加电。

    一380'： 火箭、飞船功能检查。
    一330'： 检查核对飞船指令。
    -258'： 航天员起床。

    一220'： 飞船计算机装订数据。
    一190'： 清理发射台、检查发射指令。

    -173'： 航天员安装生理遥测传感器，穿好航天服，从航天区出发。

    一160'： 给火箭储箱增压。
    -145'： 发射程序地面自检。
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cx皿如 一
二级关机 494s

IYAUMOVA'Xi 280s罩
269s/270s

、、～心皿】－
进人停候轨道／
微调510s/520s

停候轨道滑
·滚动很控
·遥侧停止
·防撞／免污染机动

吨工习to C+—

Os固体助推器点火
延伸舱前部分离 后部有软载菏在升

                    交点或降交点分离

旧勿～＼
姿控系统嫩
料嫩尽熄灭

  一100'：

  一75'：

  一35'：

  一20'：

  一6'：

  一3'：

  0'：

  1.81：

  3. 8'：

  4，

  23":

  25”：

  27":

  54":

  65":

  81":

  128. 5":

  144":

  152":
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  图12-7 “商业大力神3”近地轨道双星发射任务飞行程序

航天员进舱。

关闭飞船舱口。

启动飞船全部通信线路，沟通航夫员与地面的联系并通话。

飞船内部加电。

飞船火箭数据检验。

精瞄校验，飞船计算机数据校验。

点火。

发动机推力室开关调到77%额定推力，"2s程序装置”启动。

飞船脱落电缆脱落，火箭系留机构螺栓起爆，允许起飞。

点火。

火箭接通滚动控制，开始滚动8500

火箭停止滚动。

火箭接通偏航控制。

变换救生模式。

火箭马赫数M=10

火箭达最大动压。

一级关机。

过载达6. 3g。

抛逃逸塔。



153"

169":

174"

195"

27

31

342":

362":

变换救生模式。

一、二级分离。
开始无线电制导飞行。

整流罩分离。

过载达3.5go
变换救生模式。

二级关机。

飞船和火箭分离，飞船人轨。

12. 6 发射窗口

    适合运载火箭发射航天器的时间范围称为发射窗口。发射窗口的选择，是航天器发射

过程中必需完成的一项重要工作，发射窗口受到气象条件、航天器温控系统、姿态控制系

统、天体运行规律、测控系统等众多因素的影响。发射窗口包括：年计发射窗口、月计发射

窗口、日计发射窗口。

    年计发射窗口规定某年内连续几个月份可进行发射。对于发射星际探测器，一般要规

定年计发射窗口。

    以发射哈雷彗星探测器为例，由于哈雷彗星的运动周期为76年，每76年中，只有其

中一年中的连续几个月份哈雷彗星离太阳最近，只有在这段时间内适合于发射哈雷彗星

探测器，因此，发射哈雷彗星探测器要规定年计发射窗口。

    月计发射窗口规定某月内连续几天可进行发射。对于发射水星、金星等探测器时，一

般要规定月计发射窗口。

    以发射水星探测器为例，由于水星绕太阳公转的周期为88天，每年中与地球会合3

次，会合时的前后连续几天水星离地球最近，因此，这段时间内发射水星探测器最为适宜，

所以，发射水星探测器，要规定月计发射窗口。

    日计发射窗口规定某天内连续几个小时可进行发射。日计发射窗口的选择受到众多

因素的影响，如：发射时应具有良好的气象条件、发射后航天器应能进人预定轨道，而预定

轨道的选择与飞行任务有着密切的关系，如：利用太阳能帆板的航天器发射后形成的轨道

面，需要有良好的太阳光照射；进行对地观测的飞行器，当飞行器飞越观测区域上空时，该

区域应阳光充足；进行对接的飞行器人轨时应能与在轨运行的航天器交会，完成对接任

务。同时，发射窗口的时间范围与火箭的机动飞行能力密切相关。

    以太阳光照条件对日计发射窗口的选择为例加以说明。假定在春分（或秋分）这天发

射，航天器预定运行轨道为极地轨道。

    如果凌晨发射航天器，航天器的飞行轨道面将始终受到太阳光的照射，航天器在轨运

行期间，太阳能电池能获得充分的太阳能。如果中午发射航天器，航天器的飞行轨道面将

与太阳光的照射方向平行，部分轨道在地球的阴影区中，航天器在轨运行期间，太阳能电

池部分时间无法工作。但在受阳光照射的一面，航天器下方的地球表面受阳光照射的人射

角最佳，适合于对地拍照。如图12-8所示。
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轨道面

太阳光

二二二 白天 黑夜

地球自洛
转方向

                        图12-8 太阳光照条件对选择发射窗口的影响

    由此可见，选择发射窗口是一个复杂系统的综合决策问题。一般先根据上述各影响因

素，提出希望和允许的发射时段，然后由发射部门综合分析，根据不同发射时段对实现试

验目的影响，排出最佳发射窗口、较好发射窗口和允许发射窗口。航天器最终发射时间总

是由日计发射窗口来确定的。
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第十三章 航天器再入与返回

    航天器从大气层外的飞行轨道进入地球的稠密大气层，称为“进人”或“再人”。航天器

脱离空间运行轨道进人地球大气层，并在地面安全着陆的过程称为飞行器的“返回”。

    航天器分为“非返回型”和“返回型”两大类。长期运行在轨道上，无需再返回地球者，

叫“非返回型航天器”，如通信卫星、导航卫星、气象卫星、天文卫星等；在轨道上飞行一段

时间后，需要整体或一部分再返回地球者，称为“返回型航天器”，如照相侦察卫星、生物卫

星、载人飞船、航天飞机，以及月球和行星取样探测器等。

    航天器以很高的速度再人地球大气，要经受严重的气动力加热和气动力载荷。在设计

中常有意识地将必须返回的物品和在返回过程中必须工作的设备集中安装在一个舱体

内，称此舱体为“再人舱”；把那些无需返回的物品，集中配置于另一个或几个舱体内，如

“设备舱”、“轨道舱”。在返回过程中，只有再人舱穿过稠密的大气层，返回地球。而其它舱

体均在再人前被抛弃。

13. 1 返回技术

    返回技术是人类征服宇宙的一项重要技术，在20世纪的几十年中经历了几个发展过

程。

    40年代末，美、苏分别实现了地球物理火箭和高空生物火箭箭头的回收。火箭飞行高
度百余公里，回收重量为数百公斤。火箭头部的回收是飞行器返回技术发展的先驱。

    50年代末，美国加紧研制照相侦察卫星，探索空间飞行的返回技术。从1959年2月

开始发射“发现者”系列的实验型侦察卫星。经过了12次连续试验回收失败后，才在1960

年8月首次回收到从轨道上返回的“发现者”的回收舱。

    60年代，人类掌握了航天器从绕地球轨道和从月球轨道弹道式返回地面的技术。

1960年5月，苏联发射了“斯普特尼克一4"，由于卫星姿态控制系统发生故障而返回失败。
同年8月，苏联发射了载有两只狗的生物卫星“斯普特尼克一5"，它绕地球飞行18圈后返

回地球。相继，苏联于1961年4月“东方号”载人飞船安全返回，第一次实现了载人飞行。

1968年12月，第一艘载人月球飞船“阿波罗-8”从月球航行归来；1969年7月美国航天员

首次完成登月飞行。

    70年代，美国加紧执行航天飞机计划，实现地球一轨道间的空间运输系统。在此期
间，人类还实现了在金星和火星表面软着陆。同时，美国的第四代侦察卫星“大鸟”设置了

6个胶卷舱，分期将在轨道上拍摄的胶片送回地面。这种胶卷舱类似于早期侦察卫星“发

现者”的再人舱。某些空间站也设有若干再人舱，需要时，可将胶片或实验品由再人舱送回

地面。

                                                                                                                219



    在返回技术发展中，还设想在未来的载人航天器上，设置单人的或多人的救生舱，航

天员在危急情况下，可迅速改乘救生舱返回地球。

    80年代初，航天飞机完成了试验性飞行，突破了升力式返回技术。

    目1975年以采 ，找国成功地发射 1 16颗返回型人适卫星，母次JE仃 3-5大后返四，

安全着陆，使我国成为世界上第三个掌握飞行器返回技术的国家。

13.2 返回过程

    航天器的返回过程是一个减速过程，以轨道上的高速逐步减速到接近地面时的安全

着陆速度。从理论上讲，返回可以用与发射飞行方向相反的火箭，沿发射轨道逆方向地使

它减速。但是单纯地利用火箭的动力来减速，需要相当大的动力装置和推进剂，这势必成

为运载火箭的有效载荷，大大增加它的起飞重量。这种方法既不经济，又不现实。

    尽管地球大气层的稠密部分只有几十千米，但它在航天器上能产生相当大的阻力，足

以使飞行器减速。于是提出了利用空气阻力的方案，这是既经济，又可行的方法。

    航天器在空气阻力的作用下急剧减速，速度由刚进人大气层时的宇宙速度很快地降

低到15千米高度以下的亚音速，即每秒二百多米。最后再进一步采取减速措施，如用降落

伞，使航天器减速到安全着陆速度。

    这种方法只需用一个能量不大的制动火箭，作用很短的一段时间，使航天器离开原来

的运行轨道，转人朝向大气层的轨道。以后就不再使用火箭的动力来减速。这是目前工程

上普遍使用的方法。

航天器自绕地球的轨道上返回地面，大致要经历如下四个阶段（图13-1

(1)离轨段

    航天器在制动火箭作用下，脱离原来的运动轨

道，转人一条能进人大气层的过渡轨道（A点），这一

段也称为“制动飞行段”。

    (2)大气层外自由下降段

    制动火箭熄火后，航天器在重力作用下沿过渡

段轨道自由下降。在100km左右高度进入稠密大气

层（AB段）。

    (3)再人大气层段

    这一段也叫做“大气层内飞行段，"(B点以下）。

    (4）着陆段

    当航天器下降到15km以下的高度，进一步采

取减速措施，保证其安全着陆，这一段又称为“回收段”。

图13-1 航天器的返回过程

    航天器自其它星球航行归来，以第二宇宙速度（约11. 2km/s）进人地球大气层，同样

也要经历再人段和着陆段。
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13.3 返回型航天器的分类

    航天器以很高的速度再人大气层，承受严重的气动加热和制动过载。航天器的气动力

外形、结构、返回轨道、返回控制等都是根据再人段的工作条件来设计的。因此，返回型航

天器的分类主要是根据它在再人过程的动力学特性来进行的，也可以说是再人航天器的

分类。

    航天器在大气层里运动，除了重力外，还受到空气动力的作用。后者可分解为阻力

D(沿速度方向的分量）和升力L（垂直于速度方向的分量）。升力与阻力的比值LID称为

升阻比。根据航天器的高超音速时的升阻比大小，再人航天器分为弹道式和升力式（或称

滑翔式）两大类（图13一2)。

再人航天器

弹道式再人航天器 滑翔式再人航天器

半弹道式航天器
  LID＜ 0.5

    升力体
/D = 0.5～ 1.3

有翼航天器
LID ＞ 1.3

图13-2 再人航天器的分类

13.3.1 弹道式再入航天器（LID =0--0. 5)

    弹道式再人航天器又可分为纯弹道式和半弹道式航天器两种。

    I．纯弹道式再入航天器

    这种航天器的升阻比为零或接近零，在空气中运动只产生阻力而不产生升力，或者只

产生有限的升力，但此升力是无法控制的。例如苏联的“东方号”、“上升号”载人飞船的再

人舱是一个直径为2.3m的圆球，在气流中不会产生任何升力。“水星号”飞船是旋转体外

形，保持零攻角再人时也不会产生升力。

    由于没有升力，所以航天器的气动力外形很简单，通常采用钝头的轴对称旋转体外

形；它在大气里经历的时间很短，不超过400s，因此气动力加热的总加热量相对地要小

些，防热结构较简单。纯弹道式再人航天器是返回型航天器中最简单的一种，技术上易于

实现。美苏早期的返回式航天器无例外地都属于此类。

    其主要缺点是它在再入过程的运动无法控制。一旦制动火箭工作完毕，航天器就沿着

一定的弹道返回到地面，落点位置也就相应地决定了。制动火箭工作期间的各种偏差因素

对落点位置的影响，在下降过程中没有调整的可能。1960年5月，美国第二艘载人轨道飞

行的“水星号”飞船的落点就偏离了480km之远。

    由于加热时间短，所以迎风面的热流很大，最大热流达每平方米每秒几百到一千大
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卡。在气动加热最严重的部位，通常采用烧蚀式防热结构。这种结构在一次飞行后会严重

烧蚀，不能修复再次使用。这也是弹道式再人航天器的主要缺陷之一。

    这种航天器的再人制动过载比较大。虽然载人飞船的再人角已限制在2“左右，但最

大制动过载仍有8-1鲍，这对于航天员身体的影响还是比较大的。由于没有升力，航天器
只能垂直着陆。在着陆前，还要有一套着陆减速装置，如降落伞，使航天器进一步减速，保

证安全着陆。

    为改善航天器制动过载太大的缺陷，可采用改变航天器几何外形的办法。在航天器后

部，设置可展开的伞状阻尼板。在很高的高空，航天器速度很高，张开阻尼板以增加其阻力

面积，从而增加制动加速度。随着高度的降低，大气密度增加，阻尼板逐渐收缩，阻力面积

减少，从而也降低制动过载。用这种方法可减少再人制动过载50％0

    这样，纯弹道式再人航天器可分为常阻力面积和变阻力面积航天器两种。不过后者还

只是一种设想，在工程上没有实现。目前纯弹道式再人航天器的几何外形在再人过程，除

了由于材料烧蚀略有变化外，都保持不变。

    2．半弹道式再入航天器（LID <0. 5)

    为弥补纯弹道式再人航天器的再入轨道无法控制和制动过载太大的缺陷，赋予航天

器有限的、可控制的升力，将航天器的重心配置在离中心轴一段很小的距离处。这样，再人

舱（除圆球外形外）在气流中产生一定的攻角，称为“配平攻角”，相应地产生一定的升力

（图13-3)。这个升力是有限的，升阻比小于0.5。将航天器绕其纵轴旋转一个角度，称

“侧倾角”，则此升力分解为一个向上的力和一

个侧向力。航天器再人大气层后，根据航天器与

预定落点之间的相对距离和方位，以一定的程

序控制航天器的侧倾角，可以在一定范围内调

整航天器的落点位置，同时制动过载也明显下

降。

    这种在纯弹道式基础上增加有限的、可控

制的升力，以控制再人轨道的航天器收做半弹

重心

图13一3 “双子星座”飞船再人舱重心偏心

G二76.2mm，相应的配平攻角ar＝140

道式或升力一弹道式再人飞行器。目前，采用这种方式再人可以控制落点偏差在2km以

内。美国首次在“双子星座”飞船上采用了半弹道式再人技术，其再人舱重心偏心

76. 2mm，相应的配平攻角140，升阻

比LID二0.19。在这种情况下，飞船

可在纵向550km、横向100km的长舌

形范围内调整飞船的落点；再人制动

过载为4-5g，而在纯弹道式再入情

况下为6g。苏联从“联盟号”飞船开始
采用半弹道式再人技术。

    半弹道式再人航天器的再人轨道

分为一次再人和跳跃式再入轨道两

种。
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图13-4 “阿波罗”飞船自月球返回轨道示意图



    一次再入式轨道是航天器再人大气层后，在飞向预定落点的过程中，轨道单调地下

降，不再跃出大气层。从近地轨道返回地面都是采用这种轨道。

    跳跃式轨道又称起伏式或回弹式再入轨道。航天器在进人大气层一段时间后，调整升

力；使航天器向上飞行，飞出大气层；然后再第二次再人（图13-4)。从理论上讲，航天器

可以多次飞出和多次再人大气层。这样，可以增长航程，增加调整落点的范围，同时减少再

人制动过载。美国“阿波罗”飞船和苏联“探测器一6”自月球返回时，都采用了这种再人轨

道。

13. 3. 2 升力式再入航天器（LID >0.5)

    升力式再人航天器又称为滑翔式再人航天器可分为升力体式航天器（0.5<LID<

0.3)和有翼航天器（LID >1. 3)两种。

    1．有其航天器

    有翼航天器具有升力面，外形象现代高速飞机，航天飞机就是属于这一种。它在大气

里飞行可产生相当大的升力，升阻比大于1.3，所以可滑翔机动飞行数千公里的航程，最

后在预定机场的跑道上水平着陆；可以多次重复使用，再人过程的最大制动过载很低，在

lg左右。

    这种航天器的外形要兼顾从高超音速到亚音速的各个速度条件的气动力要求，因而

其几何外形和结构很复杂，单位表面面积的体积效率低。气动力加热热流较低，但加热时

间长，总加热量大，特别是采用能重复使用的防热材料，以致防热结构沉重，并需要有复杂
的再人控制系统。

    2．升力体

    升力体又称升力艇，没有机翼，利用机身的气动力外形产生一定的升力，升阻比在。

5至1.3范围内，其性能介乎弹道式航天器和有翼航天器之间，并尽量吸取两者的长处；

气动力载荷比较低，制动过载不大（2g)，结构重量中等，可以在大气内机动飞行数百公里，
可在预定机场水平着陆，可多次重复使用。目前美国正在研制的X-33单级人轨火箭验证

机就是升力体结构，将在1999年3月进行首次飞行试验。

13. 4 脱离运行轨道（返回轨道）

    航天器返回的标准方案，是利用制动火箭的动力，有控制地使航天器离开原来的运行

轨道，然后下降，进人大气层，返回地面。

    假定航天器以速度v，在绕地球的轨道上运行。在返回前，先由姿态控制系统调整航

天器的姿态，使其纵轴与当地水平面成角度91，称为“制动角”，而纵轴的方向称为“制动方

向”。制动火箭的推力沿制动方向作用很短的一段时间，使航天器在此方向获得一个附加

速度△v。这时航天器改为以v,和△v的合成速度v2飞行。新速度v：与原来的速度v相

比，不仅大小略有改变，而且方向朝地球方向偏转了一个小的角度（只有几度）。这样，航天

器就转人一条新的椭圆形的过渡轨道（图13-1)。这条新的过渡轨道必须进人大气层，否

则飞行器将沿着过渡轨道继续绕地球运行。
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    航天器沿过渡轨道下降，进入大气层。开始再人时的速度方向与当地水平的夹角B叫

做“再人角”。再人角的大小直接影响到航天器在大气层里所受的气动力载荷、气动加热和

航程。如果再人角太小，航天器可能只在大气层的边缘擦过，而不能进人大气层。再人角

太大时，作用在其上的空气阻力会很大，因而制动过载值可能超过允许值，或者气动力加

热过于严重。所以再人角只能限制在一定的范围内。

    载人飞船所允许的最大制动过载值不得超过航天员身体所能耐受的程度。在正常情

况下，不得超过1馆。因此飞船只能很平地进人大气层，再人角在20左右。这时，飞船从制
动火箭点火到着陆的航程很远，在4000km以上。对不载人的卫星，再人角可放宽到5度

左右。此时，最大制动过载有十几个9，返回航程缩短到二三千千米。
    再入角的上下限各相应一条过渡轨道，后者又各对应一个假想的近地点高度，即假定

地球没有大气，航天器沿椭圆形过渡轨道飞过地球时的近地点高度。这两个假想的近地点
高度之差称为“再人走廊”（图13-5)。航天器只有进人再人走廊，才能安全返回。如果返

回轨道超出再人走廊的上界，则空气阻力不足以“捕获”它，使之飞向地面。航天器尚具有

足够的能量而再飞出大气层。如果超出走廊的下限，则飞行器在大气里所受的制动过载将

超过容许值，或者气动力加热将过于严重。

    再人角0的大小主要是由制动角T和制动

火箭的总冲量而定的。在设计返回轨道时，要选

择合适的制动火箭总冲量和最佳的制动角，使

再人制动过载不超过允许值、返回航程最短、落

点散布范围尽可能小。

    制动火箭可选用固体或液体火箭发动机。

虽然固体火箭在相同制动质量条件下比液体火

箭重量重，但它简单可靠。考虑到航天器离轨所

需的速度增量△V很小，只有几百米／秒，相应

所需的制动火箭的总冲量不大，并且只需工作

一次，因此普遍采用固体火箭作为制动火箭。例

如美国的“发现者”、“生物卫星”、“水星”和“双

子星座”等航天器的制动火箭都是采用固体火

再人走廊上限
再人走廊
人走廊下限

图13一5再人走廊示意图

箭发动机。对于要求具有机动飞行能力的航天器，往往将变轨发动机和制动火箭合二为

一，采用具有多次起动能力的液体火箭发动机，如航天飞机、“阿波罗”和“联盟”号飞船就

是这样。

    供航天器着陆的回收区是事先勘察选定的。在设计航天器的运行轨道时，必须考虑到
其运行轨道的最后一圈将在预定时刻（如日落前若干小时）通过回收区上空。

    但航天器的实际落点总是要受到各种干扰因素的影响而偏离理论落点。对于一个不

进行轨道修正和机动飞行的、轨道倾角接近90。的低轨道卫星来说，影响落点横向偏差的
主要因素是制动火箭点火的地理经度偏差，而后者又是由人轨时的初始周期偏差引起的。

例如飞行人轨速度偏差lm/s，则引起初始周期偏差约2s。经过一昼夜后，卫星通过赤道

的时间要提前或延迟30-32s。这样，卫星在轨道上运行7天后，落点横向偏差可达
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100km左右（落点在赤道情况）。

    引起纵向偏差的主要因素是制动火箭总冲、点火点高度和制动角等的偏差。例如，制

动火箭点火点的高度偏差l0km，可导致落点纵向偏差约140km

    为减少落点的横向偏差，可采用一个小的轨道周期修正发动机来调整航天器的周期。

否则可根据人轨后的实测轨道参数来预测落点位置，在回收区临时调动地面搜索人员。由

制动火箭点火点高度偏差引起的纵向偏差，可用将点火时间提前或推迟的办法来弥补。

13. 5 气动力加热和防热结构

    航天器以很高的速度进人大气层，在空气动力的作用下急剧减速，同时其巨大的动能

和位能转化为巨大的热量。一个重500kg的航天器开始再人时的动能为1. 43X 1010J。如
果其动能全部转化为热量，则为3.44X106千卡。应指出，即使这个热量的3%，也足以将

500kg的钢从0℃加热到熔化。要使航天器在再人过程不致为气动加热所焚毁，首先要将
大量的热与航天器隔离，也就是要求尽量减少传递给航天器的热量。

    对于弹道式再人航天器，减少传给结构热量的办法是精心选择航天器的几何外形，特

别是受热最严重的前端部位的几何形状。

    众所周知，航天器以高超音速在空气中运动，不断猛烈地压缩其前面的空气。受压缩

的空气的温度增高到六千至八千度。在航天器前方形成了一个强的脱体激波。空气分子

与航天器表面反复撞击，其热运动速度迅速提高；同时在其从结构表面弹跳回去时，其中

有许多分子又与前面新冲来的分子相碰撞，将这部分新冲来的分子顶回去，使之不能与结

构表面接触，不能把能量传递给结构。这样，大量的热量排卸在激波与结构表面之间的空

间里，扩散到大气中去。

    被扩散的热量与激波的强度成正比。为了使航天器前面产生强的激波，航天器的迎风

面必须是钝头。所以航天器都设计成短粗、大钝头的形状，如球形、钟形、球块与截锥的组

合体等。

    合理地选择航天器的外形，可使其在再人过程中所产生热量的98％都扩散掉，只有

1％～  2％传送给航天器结构。尽管这部分热量的比例很小，但对于航天器结构来说还是相

当严重的。在前端受热最严重的部位，最大热流可达每平方米每秒几百千卡，总加热量可

达每平方米几万千卡。因此，航天器结构必须精心进行防热设计。

    防热结构在航天器上占有相当大的比重。根据航天器不同部位在再人过程中受热程

度的不同，选择合适的防热方法，对于保证安全返回和减轻结构重量是很重要的。常用的

防热方法有如下三种（图13一6).

    (1)热沉法

    热沉是指利用非消融性防热材料的热容量提供对航天器内部结构和设备的保护。热

沉式防热结构的蒙皮比较厚，采取比热高、导热性能好、熔点高的金属材料，如钱、铜等。这

样，蒙皮具有相当大的热容量，能容纳气动力热传给结构的热量。

    (2)辐射法

    辐射式防热结构的蒙皮采用很薄的耐热合金，如镍、铭、钥等合金。从蒙皮表面向外辐
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7
5
9

10
3

热沉法 辐射法 烧蚀法

      图13-6三种防热法原理示意图

1．从气流传来的热流 2.蒙皮表面向外辐射的热流

3．承力结构 4.隔热层 5．高热容量蒙皮 6．蒙皮

7.碳化层 8．分解层 9．未烧蚀材料 10．胶合层

射的热流Qw与蒙皮表面温度Tw的四次方成正比。

    在气动加热的热流作用下，蒙皮温度不断上升，而从蒙皮表面向外辐射的热量随着蒙

皮温度的四次方增加。当蒙皮温度升高到一定的“平衡温度”时，由气流传给蒙皮的热流与

由蒙皮表面向外辐射的热流相等，蒙皮温度就不再上升了。根据目前耐高温金属材料的性

能，辐射法适用于最大热流不超过100大卡／米“的情况。

    (3）烧蚀法

    当固态材料，一般是高分子材料，在强烈加热条件下，表面部分材料开始熔化、蒸发或

升华，或分解气化。在这些过程中，要吸收一定的热量，这种现象叫“烧蚀”。烧蚀式防热是

有意识地让结构表面的部分材料烧掉，带走大量热量，从而保全主要结构。

    烧蚀材料的种类很多，较常用的是碳化烧蚀材料，如酚醛玻璃钢、尼龙酚醛增强塑料

等。在热流作用下，结构表面温度上升到一定的分解温度时，玻璃钢内的聚合物，如酚醛树

脂开始解聚，分解为气体和残存的固态碳，同时吸收相当大量的热。随着加热的继续，分解

区向里扩张，分解出的气体逐渐逸出结构表面，扩散到气流中去，并在分解区的外面形成

了一个碳化层。这是多孔结构，是良好的隔热层。排出的气体使边界层加厚，在结构表面

形成一层气膜，在一定程度上阻止热流流向结构。炽热的外表面也能向外辐射部分热量。

    烧蚀防热法广泛、有效地应用在远程导弹的弹头防热结构上，也是弹道式航天器再人

的主要防热方式。

    烧蚀法的主要缺点是再人飞行器只能一次使用，而且再人体表面烧蚀后，气动外形也

略有变化。

13. 6 着陆

    航天器下降到15km左右的高度，速度已减小到亚音速。为保证安全着陆，需要采取

进一步的减速措施。弹道式再人航天器常采用降落伞作为着陆减速的手段。降落伞具有

包装体积小、重量轻、展开后可产生巨大阻力面积、可靠性高等优点。可操纵的降落伞已有

研制成果，开始实际应用。

    降落伞的面积是与航天器着陆速度的平方成反比，所以着陆速度不能规定得太小了，
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否则伞面积将非常大。一般要求载人飞船在陆地着陆的速度不得大于6m/s，在海上不大

于l Om/s；对于无人航天器，不大于 15M/S.

    降落伞着陆系统在15km以下的高度开始工作，一般采用两级减速：先在9km左右

打开一具面积不大的减速伞，将航天器的速度减到80m/s左右；然后在7km左右高度打

开主伞，减速到最终的着陆速度。

    在降落伞工作之前，必须将再人舱后面的盖子分离掉，为降落伞的出伞清除通道。盖

子的分离过程是在尾流区中的运动过程。尾流区按气流特征的不同分为两部分：靠近航天

器后端的为倒流区，再以后为顺流区。盖子与母体的分离，先要通过倒流区。而在倒流区

内，盖子承受与分离方向相反的压力，可能将盖子再压回到航天器的后端面。因此盖子需

要有一定的初始分离速度才能克服尾流区的影响，实现正常的分离，而分离速度是由火工

品动作的弹射筒提供的。

    载人飞船在着陆时，还需要有缓冲装置，以减轻着陆冲击过载，为航天员创造一个较

舒适的着陆条件。缓冲装置有缓冲气囊和着陆缓冲火箭等。着陆缓冲火箭在飞船离地面

约1. 5m时工作，给飞船一个向上的冲量，使之以接近于零的速度着陆。“上升号”和“联盟

号”飞船采用了着陆缓冲火箭，效果很好。

    弹道式再人航天器的落点散布面比较广，为了在航天器着陆后及时为地面回收人员

发现，航天器上设有标位装置。标位装置有无线电信标机、海水染色剂、发烟罐、闪光灯和

金属丝云等，但以无线电信标机为主。航天器在下降过程和着陆后，星上信标机发出信标

信号，地面机载（或车载、船载）定向罗盘可以跟踪、确定航天器的落点方位。金属丝云是将

大量极细的金属丝（锌丝或铜丝）装在小盒子里，拴在伞绳上。在开伞时，金属丝在空中撒

出，形成金属丝云，供地面雷达搜索。
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第十四章 航天器测控与通信

    本章将重点介绍航天器测控与通信原理、测控系统的组成、测控设备及测控系统工作

流程，使读者了解航天器测控与通信在航天飞行活动中的重要地位。

14.1 测控系统概述

    航天器完成各项任务的保证条件是航天器能够按照预定的飞行计划飞行。航天测控

系统就是具体实施这一保证的系统。测控系统在运载火箭及航天器飞行的各阶段（发射

段、在轨运行段、返回再人段等）进行跟踪测量和控制、以完成地面站航天器的测控任务。

    测量分为两种，一种是外弹道测量，另一种是内弹道测量或遥测。
    外弹道测量是指精密测量航天器的飞行轨道与姿态参数，如坐标、速度等。

    内弹道测量或遥测是指远距离测量航天器的工程参数、航天员的生理医学参数。

    工程参数包括发动机燃烧室压力、温度、推进剂流量、推进剂贮箱压力、振动、电流等。

    生理医学参数包括航天员的体温、脉博等、

    在进行跟踪测量的基础上，对航天器实施准确的控制，即遥控。遥控的任务是将地面

测控系统发出的指令信号，通过无线电设备传送到航天器，使航天器按指令的要求进行工

作，如：发动机的启动和关机、轨道机动等，从而实现对航天器的控制任务。

14. 1. 1 测控系统的分类

    按照测控对象的不同，测控系统可分为：导弹测控系统、卫星测控系统和飞船测控系

统三大类。

    导弹测控系统：导弹测控系统的主要设备通常布置在导弹试验靶场，它提供飞行试验

过程中全部资料数据，以鉴定导弹武器的战术技术性能、总体设计方案与各分系统的设计

方案的合理性。这些数据也是试验效果分析、修改设计、编制导弹使用射表的基本依据；同

时还要用于保障安全控制等。

    卫星测控系统：卫星测控系统主要是指卫星发射、人轨以后，保证在运行轨道上和回

收时，完成各种测量和控制的技术系统。这种测控系统除了在整个飞行过程中提供资料数

据和实现安全控制之外，还要对卫星进行姿态控制和各种必要的机动控制。

    飞船测控系统：飞船测控系统比其前两类测控系统更复杂、更庞大，各种机动控制的

名目更多，例如飞船运行时的变轨、交会、停靠、对接等。

    按照测控系统作用距离范围不同，可分为：发射场测控系统、近地卫星测控系统、高轨

道卫星测控系统和深空测控系统等。

    发射场测控系统的特点是：
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    (1）作用距离较近，一般在2000̂-3000km以下。

    (2)测量精度要求高。因为发射场测控系统的主要任务是为鉴定导弹武器的制导精

度提供数据，所以测量精度至少要比导弹的制导精度高一个量级以上。目前精密的测控系

统的测距精度可达0. 1-0. 2 m，测速精度达。．01-0. 006m/s.

    (3)测量时间短。整个导弹飞行时间通常约半小时，一般主动段时间在300s左右，可

供再人段测量的时间则更短。特别是对于一次性使用的武器，还要求准确地抓住短促的测

量时机。

    (4)控制任务比较单一，通常只进行安全控制。

    (5)有较高的角跟踪能力。导弹在低轨道飞行时，相对测控系统的飞行角速度较大。
    (6)对多弹头分导的测控，要求测控系统具备多目标的跟踪能力。为完成弹头再人测

量，要求系统能克服“再人等离子”的电波衰落效应的影响。

    近地卫星测控系统的特点是：

    (1)测控系统的工作空域尽可能宽，最好达到全球范围。轨道运行参数要求实时地、

精确地测出，遥测数据能实时地传回地面。

    (2)测控系统有较强的角跟踪能力。

    (3)低轨道测控系统是多站系统，通常以数据处理中心为纽带形成一个测控网。

    (4)测量精度相对地低于导弹测控系统。

    (5)对卫星的控制功能比较复杂，控制的可靠性要求更高。

    (6)信息传输量更大。如果传输时间有限，则要求测量信道有高的传输速率。

    高轨道卫星及深空测控系统的特点：

    (1)作用距离达数万公里或更远。

    (2）由于距离远，跟踪目标的角速度小。

    (3)要求具有更精确的控制能力。

14. 1. 2 测控系统的任务及组成

    一、测控系统承担的任务

    (1)测轨

    ·目标实时的坐标与速度测量

    ·航天器的轨道计算和精度预报

    (2̀)测姿

    ·姿态测量

    ·姿态稳定与控制

    (3）遥测

    ·台站视距内，实时传送工程参数、生理数据

    ·台站视距外，利用卫星作中继传送保证覆盖率，经预处理的生理遥测参数、实时工

程遥测参数

    (4)遥控（指令控制）

    ·实时遥控指令
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    ·延时遥控指令

    对轨道、姿态、安全救生、交会对接实现控制；对着陆段进行导航控制。

    (5）通信

    ·提供遥感和监视显示信息

    ·为远方测量设备提供引导信息

    ·实时数据信息传递

    ·人员通话

    为了完成上述任务，测控系统应包括以下系统：数据采集系统、遥控系统、实时数据处

理系统、监控显示系统、时间统一系统、通信系统和事后数据处理系统。如图14-1所示。

图14一1 测控系统的组成

    数据采集系统包括光学测量系统、无线电外测系统和遥测系统，用于获取运载火箭及

航天器的轨道参数、工作状况的遥测数据和生理遥测数据，并拍摄和记录运载火箭的飞行

状态。

    遥控系统泛指安全遥控系统和飞船遥控系统，它包括地面遥控设备和箭上指令接收

机、译码器等设备，用于对运载火箭及航天器的轨道、姿态控制以及箭上设备控制，引导返

回，着陆导航。

    实时数据处理系统包括中心计算机、测控计算机和相应的软件及外部设备，用于实时

计算、加工测控系统所获取的信息，为飞行控制中心提供显示数据，并为测控系统提供引

导信息。

    监控显示系统包括监视显示台、大屏幕、电视监视器和各种记录设备，用于指挥人员

观察运载火箭和航天器的发射、飞行情况，以便实施和控制。

    时间统一系统由定时校频接收机、标准频率源时间码产生器等设备组成，向各种测控
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设备提供统一的时间基准和频率基准。

    通信系统包括信源终端、用户终端、数据传输设备、通信线路、交换设备等，它把各级

指挥中心、发射场、回收场、测控站（船）联系起来，完成各种电传、数据、话音图像等信息的

传输·
    事后数据处理系统由计算机、洗印判断设备、磁带记录重放设备、打印设备、显示设

备、频谱分析仪和数据存储设备及相应软件组成，其主要任务是精确处理轨道数据和遥测

参数，向研制部门提供处理结果报告。

    二、测控系统的组成

    测控系统是地面与航天器进行联络的枢纽，包括航天器上设备和地面设备两大部分。

    (1)航天器部分

    航天器上的测控系统部分包括应答机、信标机、遥测发射机、遥控接收机等设备。

    (2)地面部分

    地面测控系统由测控中心、测控站、测量船等组成。测控中心与测控站、测量船之间由

通信系统联系起来，构成地面测控网。如图14-2所示。

Jn. 3彭

侧量船 1 1Ajt

彝羹 /肃     SAEILI
二二二二二

侧量船

                                图14一2 （地基）测控网示意图

    航天测控中心是航天测控网的信息收集、交换、处理和控制中心，航天测控中心的任

务是：

    ·实时指挥和控制航天测控站；

    ·收集、处理和发送各种测量数据；

    ·监视航天器的轨道和姿态及设备的工作状态，实时发送控制指令；

    ·发布轨道预报。

    航天测控中心包含有：

    ·数据处理系统

    ，通信系统
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    ·指挥监视系统

    ·时间统一系统

    测控站是测控网的基本组成单位，它的任务是对航天器进行跟踪测量，将控制指令发

送给航天器，传输电视、话音、遥测数据，完成对航天器的测控任务。测控站是测控系统的

耳目，是联系航天器与测控中心及飞行控制中心的纽带。

    测控站有多种。按照站址可分为：

    ·固定站

    ·活动站

    ·测量站

    ·测量飞机

    按测控站功能，可分为：

    ·跟踪站

      。遥测站

    ·通信站

    ·综合测控站

    按测控阶段的不同，可分为：

    ·初始段测控站

    ·主动段测控站

    ·人轨段测控站

    ·运行段测控站

    ·再人段测控站

    初始段测控站在发射阵地附近布置测量设备，多为光学电影经纬仪、高速摄影机、无

线电遥测设备，完成运载火箭起飞初始段的姿态摄影和弹道测量，接收遥测信息。
    主动段测控站沿着射向两侧向 A伸布设测量设备，有光学测量设备和无线电测量

设备，以无线电设备为主，完成运载火箭主动飞行段的精密跟踪测量．
    人轨段测控站布置在对人轨段侧量精度最好的位置上，以满足对人轨点测量精度的

要求，配备有高精度的无线电外测设备和遥侧设备。

    运行段测控站根据不同的轨道对测章的要求和要完成的测控任务配设，运行段测控
站集测轨、测姿、遥控、数据传输和电视功能于一身。

    再人段测控站根据再人速度大的特点，在射向两侧配置跟晾角速度大的外侧设备或
广视角弹道照像机等测量设备。

    综合测量站集遥测、跟踪、遥控、电视和数据传送功能于一身，如图14-3所示。

    由于测控站的分布受地理条件及国界等因素的限制，影响了测控系统的覆盖率。测量
船是测控站的延伸，使测控设备从陆地拓展到了海洋，提高了测控系统的夜盖率，使跟踪
测量具有更好的连续性。

14-1.2 测控系统调试程序

  航天器的发射、人轨、运行阶段都受到测控系统的实时跟踪和严密检测，整个操作过
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程涉及的地域广、设备多和时间长，必须对

其工作流程作周密安排，反复演练，实时监

视，才能使跟踪测量、遥测参数、遥控指令

的获取与发送可靠有效，使得数据的生成

和处理及信息流的传送正确无误，保障对

航天器的监视、指挥和控制能有条不紊地

按计划进行。

    测控系统的工作流程是根据基地试验

任务指示、测试发射工作程序、指挥协同程

序、飞行试验自测和遥测大纲、测控总体技

术方案等制定的，具体落实到：

    (1)各测控站的任务，明确各参试设

备的任务、跟踪测量的弧段，数据记录格式

等

    (2)指挥调度程序

    (3)数据传输的规定和要求

    (4）控制内容和形式

    (5)对实时和事后数据处理的要求

    (6）活动站开设的时间和地点

    (7)大地测量勤务保障的任务

    (8)再入返回的控制、观测、搜索与救援

图14-3 测控台站的功能示意图

    作为测控任务的基础，测控系统调试程序包括站内联调、站间联调、分系统联调和测

控系统联调和全区合练五步。

    一、站内联调

    站内联调是测控任务准备的基础环节。站内联调的顺利通过即表明了此测控站基本

具备执行任务的能力。依据参试设备的任务要求，站内联调是在对本站所有设备安装、调

试、对接、校飞完毕和程序工作基本就绪的基础上进行的。由测控站按测试设备的技术管

理要求组织实施，目的是打通全站设备的通道，使全站构成一个测控整体，可进行联合协

同工作。

    站内联调的主要内容有：设备检查、程序检查、接口检查、通道检查（重点检查计算机

与各有关设备的信息通道）、引导试验（包括数字引导，同步引导及反引导）、应答机试验、

放球试验等项目。

    二、站间联调

    站间联调指中心与一个站或几个站之间，两个站之间或几个站之间进行的联调。站间

联调的目的是解决站间存在的某种问题，诸如站间接口匹配、信息交换、软件协同问题。重

点解决下述问题：

    (1)解决中心与某站之间数传的接口问题和数据传输的正确性问题。

    (2)解决中心与某站之间的程序问题（尤其是收讯程序和发讯程序）。
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    (3)解决中心与某些站间的数据转发、重发问题。

    (4)中心与承担特殊任务的方向（如回收站、测量船）之间进行通道检查、信息交换对
接和演练。

    三、分系统联调

    工作内容只限于一个分系统（一种业务）的联调称为分系统联调。通过分系统联调可

使各分系统得到充分检查和考验，这样既重点突出地解决特殊环节与薄弱环节问题，又可

以减少全系统的联调次数，分系统联调的形式可分为：

    (1)无线电通信联调

    (2）数据传输系统联调

    (3)岸船通信联调

    (4）通信系统联调

    (5)人轨段联调

    (6)运行段联调

    (7)搜索与救援系统联调

    四、测控系统联调

    这种大规模的联调，除飞控中心、台站和测量船参加外，发射场区的指控中心和测控

分系统，上级指挥部门的技术勤务单位以及相关的电信、气象台场都要参加联调。测控系
统联调的要点是：

    (1)检查全系统通信、数传、时统的工作状况，使通信网正常运行，为测控网的工作提

供支持。

    (2)对分系统进行信息交换检查，引导数据发送、转发、接收以及模拟测控信息的发

送与接收。

    (3）进行全系统测控过程模拟。

    (4）检查事后数据重发，数据处理工作过程。

    (5)对重要的应急方案与故障对策进行演练．

    五、全区合练

    全区合练是执行任务前规模最大的联合协同演练，它由发射系统和测控系统共同参

加，上级指挥部门实施组织控制，发射系统指挥部门实施调度指挥。

    全区合练是在各系统准备就绪的基础上进行的，旨在进行全面的协同演练，而不是解

决技术问题，发射与测控系统将严格按照指挥协同程序进行。

14.2 测控通信原理

    14-2.1 空间定位的基本原理

    一、定位参数的几何意义

    确定航天器在空间的位置是三维问题，即需要三个柑互独立的参量才能确定其空间
的位置。
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    常用的定位参量有：距离R、方位角A、俯仰角E，除此之外，距离和S、距离差r、方向

余弦Z等也可用来确定航天器的空间位置。

    如果测得航天器的测量站的距离为R，则航天器位于以测量站为圆心，R为半径的球

面上。如图14-4(a）所示。

(a）球面 （b）垂直平面

(c）垂直锥面 (c）旋转椭球面

天线U

(e）旋转双曲线 (f)水平锥面

        图14一4 定位参数的几何意义
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                              2xi＋yj十 2z,＝R2

    若测得方位角A，表示目标位于

                                        y＝ xtgA

的平面上。如图14-4(b）所示。

    若测得俯仰角E，表示目标位于

                                x2十y2＝z2cos2E

所确定的锥面上。如图14-4(c）所示。

    若测得距离和S，

                                    S二R,＋R2

R,为发射站到航天器的距离，R：为航天器到接收站的距离，此时，航天器位于旋转椭球面

上。如图14-4(d）所示。

    若测得距离差r，

                                    r二R,一R2

航天器位于旋转双曲面上。如图14-4(e）所示。

    若测得方向余弦I，
                                              I＝ cosa

航天器在张角为a的水平锥面上。如图14-4(f)所示。

    以上六个参量中，任意三个可确定航天器的位置。在实际测控过程中，可选择三个不

同的参量，从而构成相应的轨道测量体制。

    但不管什么样的测量体制，它的定位原理都是相同的，且相互之间可以互相转换。例

如，球面坐标中的测量参数R,A,E可以转换成直角坐标系中的三个参数X,Y,Z，它们之

间的关系为

                                            X ＊ RcosEcosA

                                          Y ＝ RcosEsinA

                                            Z ＝ RsinE

而空间目标的径向速度R与速度在各坐标上的分量，可以用下面关系表示

”一食V=＋贵V，十贡砚
    二、常用外测体制

    一般来说无线电外测系统可分为下列六种主要测量体制：

    (1)三个距离：采用球面三角测量法处理

    (2)三个距离差：采用双曲面交会法处理

    (3)距离和：采用椭球面计算法处理

    (4)距离、方位角、仰角：采用球面一极坐标交会法处理

    (5)距离及二极角：采用球面与拟双锥面相结合的几何图解法处理

    (6)距离和、距离差及高度：采用椭球面、双曲面及平面的比较法处理

    轨道测量的体制是由航天飞行器的轨道特性和外测要求选定的。为了确定航天器的

轨道，即每一时刻的位置和速度（X,Y,Z,X,Y,Z)，要以若干个测量元素组成一种测量体
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制，如距离与角度（RAE）组成定位体制；多个同时刻距离及其变化率（3RA）组成定位侧

速体制。确定外力作用下飞行目标的运动参数必须采用六个测量元素组成的测量体制。

    1. RAE体制

    用R,A,E（距离、方位角、俯仰角）作测量元素来完成飞行目标的位置侧量，将其微分

平滑后可得到它们随时间的变化率P,A,E，以此完成速度测量。这种体制常受侧角精度

限制影响测量精度。脉冲雷达、连续波雷达和激光测距的光电经纬仪可构成RAE体制。
    2. Rim体制

    R,R为目标到测站的距离及其变化率；1.m,1,rn分别为目标的方向余弦及其变化率

（如图14-5所示）。

＝cosa七   r/D  i＝r/D

，”cosfl、r/D  .n二r' /1y

R＝(1/4'r)如 左＝(A12)几｛

                            图14一5 短基线干涉仪示意图

    实际工作中，需两对正交的基线组成测量阵。干涉仪是利用比相法进行距离差的测

量，即由相距一定距离D的两个接收天线构成长度为nA(A为载波波长，n一般为整数）的

基线，接收来自空中目标的信号，测得信号到达这两个天线的相位差△p或时间差，由此计

算出目标方向与基线D之间的夹角或夹角的余弦（称方向余弦），这个方向余弦与目标个
天线的路径长度之差成比例：

                                      r＝R,一RZ

△，一，一。一2} (R,一R。一争
    这种体制的特点是利用载波信号比相测出距离差，测量元素为R'I'M沂、j汤 的精度

高，但存在着角度模糊问题，对天线对的列阵要求很高。

    3. Rr、体制

    为了提高测量精度，就须增大短基线

干涉仪中两天线之间的距离，基线上微波

信号的衰减也随之增加，使信噪比降低，以
致无法测得方向余弦。为此以调制信号（调

相或调频）测量到达两天线的距离，两距离

相减得到距离差r，这就形成了Rr;体制。

如图14一6所示。

    该体制通常由一个主站和两个副站布

成直角三角形，为了保证主副站信号的相

副2站

图14一6 中基线干涉仪示意图
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干性，主站通过基线传输塔向副站发送微波信号，作为副站频率源。副站接收来自空中目

标的信号后也通过基线传输塔转发至主站，在主站完成距离和速度数据的测量与记录。

    4. KRR体制

    KRR体制属非基线制，每个站各自完成RR的测量，多台脉冲雷达交会即可构成这

种体制。

    5._ KSS体制 ＿＿
    该体制中要求每站完成距离和（S）及其变化率(S）的测量，整个测量系统一般包括

一个主站和多个副站。这种体制一般由连续波多站系统构成，主站发射信号，副站只接收

该信号。该体制测量元素S的精度较高，主、副站之间不需往返传递测量信号，站间距离可
达数百公里。其布站如图14-7(a)所示。如果副站也能发射测距信号，应答机能多路应

答，则就演变成KRR体制，如图14-7(b)所示。

    无线电RAE测量系统属非基线测

量体制（即单站制），靠天线的方向性测

角，设备简单，但精度低。其余几种体制

属于基线制（或多站制），利用基线长度

拉开天线之间的距离，相当于增大了单

站制的雷达天线口径，使测角精度大为

提高，但整个系统的设备和数据处理十

分复杂。

    由于各种测量体制的局限性，在实

际应用中通常由两种不向的测量体制组

成一个协同工作的测量系统。

主站

，0}i$10
    0 站 3
  站2

1

1
‘，‘．．胜．，．．‘，．

O

c乙

刀
／

副

(a) KSS体制 (b) KRR体制

图14-7 多站制示意图

    对主动段的高精度测量常用Rr‘体制和KSS体制组成的基本测量系统。Rr;体制的中

基线干涉仪设在发射首区，其基线长度选为30km左右，由于主动段飞行时间短，飞行航

程短，利用该系统即可覆盖整个主动段。KSS体制的外测系统布在航区，完成航区的跟踪

测量。

14-2.2 测量原理

一、测距原理

即测量航天器写测控站之间的径向距离。测距的原理是：利用大功率发射机，通过天
线向航天器发射无线电信号。这些信号由航天器信号接收机接收后，经转发器转送回地面

（或直接由航天器表面反射回来），地面接收机接收发回的信号．由于无线电信号是以光速
传播的、，因此，通过测量无线电信号往返传送的时间或相移，就可以推算出航天器与测控
站之间的径向距离。

    光速为C,r为无线电信号的往返时间，R为航天器与测控站之间的径向距离。则有：

＝c冬
        艺

  无线电波的频率为f，波长为久，相移为△p，则用相移来表示，可写成：
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△，一：irfr一：a f 2R一4?rR
                                                七口 八

。 孟．
式 ＝ 二二oP

            任7l

    用于无线电测距的信号有脉冲和连续波信号两大类，其相应的设备又称为脉冲测距
设备和连续波测距设备。

    (1)脉冲测距原理

    脉冲测距是测量回波脉冲对于发射脉冲的时延：而获得目标距离。r可通过对收、发

信号时间间隔进行计数而得到。图14一8给出了脉冲测距的原理框图。若计数脉冲频率

为介，周期为Tg，在：内计有n个脉冲，则

                                        ：＝ nTg

    测控系统所用脉冲雷达由数字测

距机利用前后波门获取误差信号进行

自动跟踪测距。雷达由搜索捕获列人

跟踪状态时，前后波门中心相对发射

脉冲的时延代表目标的距离。波门中

心与回波中心比较，得出相对位置的

误差和符号。误差大小与两中心偏差

量成正比，误差的极性由偏离波门中

心的方向来确定。距离计数器输出误

差电压的正负作加或减进行计数，并

不断调整波门中心位置，使波门中心

与回波中心对齐，实现自动跟踪。

    (2)连续波浏距原理

    雷达的作用距离主要取决于雷达

与门

接收回波脉冲 a一一一发射脉冲

图14-8 脉冲测距原理框图

发射的平均功率，而脉冲雷达发射机因受峰值功率和发射脉冲宽度的限制难以提高平均
功率，这样就限制了脉冲测距的作用距离。因此远距离、深空、高精度的测距多采用连续波

雷达。

    发射一连续的高频无线电波，并用较长周期的电信

号调制，同时在接收端接收后把较长周期的电信号解调

出后，与发射调制信号相比较，通过比较接收测距信号与

发射测距信号的相位差

                      AP“ 件一 P,

而由如下公式来求得距离R：

。 1、‘
式 ＝ 丁二w P

            任 Al

    图14-9给出了正弦型低频调制信号的相位差测距
方式。 图 14一9 连续波讨距原理图
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    连续波测距是将一定形式的测距信号调制在连续发射的载频上来实现的，所谓一定

形式的测距信号，可以是带有特殊时刻标志或相位标志的信号。采用正弦型信号调制载波
测距，称为“侧音测距”；采用周期性的伪随机码去调制载波测距，称为“伪码测距”。目前常

用的连续波测距信号主要有三种形式，即侧音信号、伪码信号和两者结合的音码组合信

号。

    二、测速原理

    (1）多卜勒效应

    多卜勒效应：当一个发出某一稳定频率的波动，如声波或无线电波的物体与观察者有

相对运动时，观测者观测到该物体发生的频率是变化的。当该物体向观测者方向运动时，
它所发出波动的波长缩短，也就是频率变高。当物体离开观察者时，波长增大，频率变低。

这种波动效应称作为多卜勒效应。

    fo为物体发出的频率，of为频率变化量，v为物体与观察者的径向速度，接近时为

正，离开时为负，c为光速，则有：

一△，一答.fo

二ofdfo一△。
    通过测量频移，即可测出物体相对于测控站的相对速度。

    根据多卜勒效应，速度测量通常采用两种方式：

    ·单向多卜勒测速

    ·多向多卜勒测速

    (2）单向多卜勒测速

    单向多卜勒测速的过程是：由航天器载信标机产生一固定频率的信号向地面发射，地

面接收站接收该信号，由于航天器相对地面站有相对运动，接收到的信号与发射信号间产

生多卜勒频移，测量出该频移，即可确定航天器相对地面站的径向速度。

                                      V二0八

    (3)双向多卜勒测速

    双向多卜勒测速的过程是：地面发射机发射某一频率的信号，航天器载接收机接收
                                                              ，＿一了 一 ，八

后，由应答机按一定的比例关系转换为另一种频率重新向地面转发，再由地面接收站接

收，从中提取多卜勒频移，从而得出航天器相对测控站的径向速度。
    fl为地面发射频率，几为航天器应答机接收频率，VT为航天器相对地面发射站的径

向速度，则

              V二，

J 1一.f 2“才11

    应答机接收到频率为几的信号后，采用新的频率几向地面接收机发射。

  采用几转发的理由是：fl.f2相差很小，若直接用几转发·容易引起应答机输人与输
出之何的干扰，用f3转发，就能从频率上分隔开，防止应答机本身的同频干扰。其次，地面

接收站便于在频率上区分上行信号fl与下行信号几。
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                                      九 二n九

n通常接近于1，但不等于1，如。取值为：250/253,120/159,96/89,

              V，，
13一 J4＝ ;,J3

                          U

其中，f4为地面接收站接收到的频率，V，为航天器相对于地面接收站的径向速度。

“一f - f4 = f1一f31卜VRC
            ，（ Va

=  J1一 nf2l 1一 卜才
                        气 七

一，：一，：（卜VTIC（卜VR}C
一fl「卜，（卜鲁）（卜鲁）」

若地面站既是发射站也是接收站，则

VT二VR＝V

、一小一（卜C +刹J
由于

可得出

    (4）多卜勒测速系统

    V2CZ -《I
、一；[1一小一C)J

    由于速度是个矢量，也就是说，描述这个

量，不但要知道速度的大小，还要知道它的方

向。上述所讨论的方法，只是求出了空间目标相

对地面测量系统的径向速度的大小。为了求得

其速度的方向，至少要用三个这样的测量站，才

能组成一个完整的多卜勒测量系统。如图14-
10所示。

    三、测角原理

    无线电外测设备都能作精度不等的角度测

量。无线电测角系统的主要任务是瞬时地测出

空间飞行目标的角坐标位置，用它和无线电测

距系统所测得的距离数据综合求解，可以确定

空间飞行目标的瞬时位置。角度测量是建立在

无线电波直线传播的基础上的。

n站 11j站

效据处
理中心

图 14一10 多站测量系统组成示意图

    有些无线电外测设备从接收信号的相位值直接计算出精确的角度数据，但大多数设
备是利用无线波束的方向性，取出误差信号，以此驱动天线波对准目标，再从角度跟踪系

统输出角度数据。从角度误差信号获取的方式分类，角度跟踪系统可分为相位法和振幅

法。
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    (1)相位法测角（比相测角）

    利用两接收天线测量目标反射信号或信标信号的
相位差进行角度测量的方法称比相测角法。如图14-

11所示，设目标在0’方向，当目标距离两接收天线很

远时，目标信号可视作平行射线，且信号强度近似相

等，因而两接收天线所接收的目标信号，由于波程差而

产生的相位差△p为
        271，， 。、 2t。 ．。

。尹＝ 曰丁l式1一 找2J＝ 下～刀sine
                    几 八

式中，D为两接收天线间距离，0为目标方向与基线垂

线夹角，0}o为两天线所接收目标信号之间的相位差。
    (2)振幅法测角（天线定向测角）

    ①最大信号法

    当天线波束对准目标时，接收到的回波信号幅度

最大，其它时候波幅随波束轴偏离目标的角度而减小。

根据回波信号这一特点，以波束轴对准目标接收到最

大回波时的角度B,为目标的坐标角，如图14-12所

示。

    这种方法的优点是测角过程简单，测得目标角坐

标时，天线接收到的信号噪声功率比为最大。其缺点是

测角准确度不高，这是因为天线波束方向图在最大值

附近一般比较平坦，变化率较小，因此当目标偏离天线

轴很小时回波强度变化不大。所以最大信号法不适用
于精密测量，但可用于搜索、引导和步进跟踪。

    ② 等信号法

天线1卜一一D一一刁叫天线2

图14-11 比相侧角原理图

参考方向

图14一12 最大信号法原理图

    等信号法测角采用两个相同的但彼此部分重叠的波束方

向图，如图14-13所示。两个波束的交点与原点的连线OA

称等信号轴。若目标处在等信号轴上，两个波束接收到的回波

信号相等。当目标偏离等信号轴OA时，两波束所收到的回波

信号强度就会不等。若目标在OB线上，波束1收到的回波信
号会比波束2收到的强；若目标在oc线上，则恰好相反。这

样从两波束接收信号的相对强度就可知道自标偏离OA的方
向和大小。

    等信号法的优点是测角精度高。因为等信号轴OA一般

在方向图变化率较大的地方，只要目标稍偏离轴线OA，两路
信号就有明显差别。缺点是夭线设备比较复杂。该方法常用
于自动跟踪测角。

图14一13 等信号法原理图

242



14.2. 3 通信理论基础

    通信系统与测控系统密不可分。测控台站数量多，分布范围广，只有依靠通信系统才

能将其连接成一个有机的整体，实现测控设备与计算机之间、各测控台站之间、测控站与

控制中心之间及各指挥中心之间的语音、数据、图像、时间频率信号等的传递、交换和处

理，使整个测控系统协调一致地工作。

    通信系统的任务是：完成各参试测控站之间的时间同步，测控信息的实时传递，对航

天器实现遥测遥控、通信对话，并保障各级控制人员的实时指挥调度。

    一、电磁波的发射

    通过电磁波传递信息的系统称为通信系统。

    图14-14是一个通信系统原理的方块图。所谓“原始信息”通常是一种物理现象，例

如速度、温度、加速度、声波、光波等等。一个传感器，例如温度计、应变仪或话筒，感受原始

信息，并将物理参数的变化转换成电压的变化。不同的电压被输送到调制器，调制器利用
不同的电压来改变或调制载波。载波的功能是在发射机与接收机之间运载数据信号。

原始信息着诩'a }，诩悬
模型的

数字的

                              图14-14 通信系统方块图

    载波由发射机产生，由调制器改变，由发射机天线辐射出去。然后，由接收机天线和接

收机接收。接收机、解调器及显示装置补充发射机的功能，并以数字、模拟、电视图像或其

它的形式再现原始信息。

    如在图14-15所示的天线中间接人一个高频交流电源，使导线内有高频交流电流通

过，让导线里的电子往返地从一臂流人另一臂，使天线的两个臂上随时间相应地有了极性
不同的电荷，那么在两臂之间自然就会形成高频交变电场。

    在高频电流通过发射天线并产生交变

草

呼

电场的同时，天线周围也产生了交变磁场，

而且伴随着电场向外扩展。交变电磁场在

空间一起传播，形成统一的波，既为电磁

波，亦称“电波”。它以光的速度（每秒30万

千米）在空间传播。

    发射的电磁波的频率越高，则辐射出

去的能量越多。相反，频率越低，辐射出去

的能量也越少。这就是为什么在低频下不

易发射电波，只有频率相当高时才能有效

地发射电波的原因。

：导u阵        ut        t4      tt'.
(b)        (c)

图14一15 电磁波的发射过程
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    当在空间运动的电波传到接收天线时，就有一部分高频能量被接收天线所吸收，这时
天线里的电子受到了该能量的作用，便随着电波的波动而在夫线导线里往返运动，因而在

接收天线的电路里产生了高频电流。从能量的观点来看，发射天线是能源，电波是能量的

携带者，它把部分能量给了接收天线。所以电彼传播过程就是一种传送能量的过程。

    二、无线电波波段的划分

    电波的传播特性和波长（或频率）有很大关系。为便于应用和分析，通常将无线电波划

分为若干波段或频段。

    无线电波的波长和频率在空气中的关系可由下式表示

                                      几＝乓                                        ，、一 f

‘为电磁波在真空中的传播速度，并等于3 X 108m/s；当‘的单位用m/s, f的单位用赫兹

（即Hz)时，A的单位为M.
    无线电波各波段一般的划法见表14一1所示。实用上，有时把表中的米波、分米波、厘

米波及毫米波总称为超短波。也有将分米波、厘米波以及更短的波称为微波。

表 14一1 无线电波波段的一般划分

名 称 波长范围（m 频率范围

超长波

波

波

长
中
中短波

波
波

短
米

分米波
厘米波
毫米波
亚毫米波

10000以上
10000-3000

  3000-200

  200-50

    50- 10

    10-1

    1- 0.1

  0.1-0.01

0.01-0.001

0.001以下

    30kHz以下
    30-100kHz

  100̂- 1500kHz

  1500-6000kHz

    6-30MHz

    30-300MHz

  300̂ -3000MHz

  3000̂-30000MHz

30000～  300000MHz

  300000MHz以上

无线电波段又可按照十进位作另一种波段划分，如表14-2所示。

表14一2

名称（简写）

十进制无线电波波段划分

波长范围(m)

100000-10000

  10000-1000

  1000.100

    100̂ -10

      10̂ 1 －

    1- 0.1

  0.1-0.01

  0.01- 0.001

频率范围

  3-3OkHz
  30-300kHz
                                      ，

300̂ -3000kHz

  3-30MHz

30- 300MHz

300- 3000MHz

  3-30GHz

  30.300GHz
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此外，对于几个常用的微波波段术语列于表14-30

表14一3 几个微波波段术语

波 段 频 率 波长（(cm)

  390-1550MHz

1550-5200MHz

3900-6200MHz

5200̂ -10900MHz

10. 9～36.OGHz

76.9- 19.3

19.3- 5.77

7. 69-4.84

5.77-2.75

2.75-0.834

L

S

C

X

K

    三、通信距离方程

    距离方程是通信信道计算的有用工具，利用这个方程，可以确定系统的基本参数，例

如天线尺寸、功率要求及带宽。

    考虑甲个以功率PT辐射的全向的信号源，在距离信号源R的地点的功率密度P为：
 
 

T
－
一叹 

 
 
 

ee
4

 
 

－－ 
 

尸

这个功率密度可以解释为，以信号源为中心半径为R的球上单位面积上的功率。它是信

号源所辐射的功率。如果我们在信号源所产生的电场内放置一根接收天线，那么它将从电

场中吸收能量而获得功率。一根有效面积A,R的接收天线所获得的功率为（见图14-16) :

                                                ＿ ＿ A
                                            尸，二 尸，．于哭头                                      一。 一‘4nR

    如果信号源不是一根全向的发射天线，而具有

一定的增益G，那么在上式右边还需乘以G才得到

所述的功率。因此，对于具有增益GT（在接收天线的

方向）的一个发射机，距离方程应为：
功‘p,盎

尸R＝ 尸T
GTA,R

4irR
(3)

    为了达到有效的通信，发射天线必须是如此指

向，即使得在接收天线的方向上增益是最大的。

    天线增益与它的有效面积A。的关系是：
图14一16 距离方程图示

  4tA.
一 A2

(4)

此处几为工作波长。

    对于发射天线或接收天线，应用上式于方程(3)中，便得

。 。ArRAcT 、 GTGRA2
厂，今厂了A2R2“rT (47()2R2

  ＿ GTA,R ＿
二厂，一舟－之分 ＝ 厂T

        42t找 ‘

A,TGR
47CR

式中

  (5)
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        尸＊— 接收功率

        PT— 发射功率

        GR— 接收天线增益

        GT— 发射天线增益

        A,R— 接收天线的有效面积
        A,T— 发射天线的有效面积

          穴— 工作波长

          R— 作用距离

    信道计算时，方程（5)中表达式的选择，依赖于描述天线更有意义的术语是增益还是

有效面积。例如抛物面反射体天线是用它的面积来描述，而偶极天线是用它的增益来描

述。

    具有一个辐射表面的天线的有效面积可以表示为：

                                      A,＝'/A        (6)

这里I是天线的效率，而A是实际的口径面积。因此，将此式代人方程(5)便得：

。＿。AR 1RATTIT＿。少7JRGT 。
1 R — 1 T       ,o ..o ～ A T － 一一二万丁． ＝ I, T

                  “^式 “ 4n找 ‘

ATT/TGR
47r双

(7a)

这里17T与'?R分别为发射天线与接收天线的效率，AT与A二分别为发射天线与接收天线实

际的口径面积。

    为了简化距离方程的书写方法，我们采用下列形式：

PR=PT纂 (7b)

这里G通常是一根天线的增益，Au/是它的对应夭线的有效面积。

    在通信信道设计中，非常重要的参数之一是接收机检波前的信号噪声功率比或简称

信噪比

                                          si
                              a;“N;

其中3；是平均信号功率，N;是平均噪声功率。

而

                              可‘＝kBTRT op        (8)
式中：

        k— 波耳兹曼常数

      Top— 整个系统的平均工作噪声温度
      BT,— 接收机射频带宽

    整个接收机平均信号功率可由（(7b)式确定，因而得到

      PR
a-;今N;

  PTGAV
kBTR几4irR2

它经常表示为：

尸二一kTo,BTRQi 47rR2
              行汽专

  (9)

(10)
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    对于信道计算，通常给以一定的备余量M（倍），该量考虑到系统的损耗。于是，距离

方程可以表示如下形式：

尸T
GA72

(11

此时，输人信噪比。‘是按照所选择的调制体制及解调方法提出的要求数值。上式无论在

连续波信号或脉冲信号，模拟调制或编码调制的各种情况下都是可用的。

距离方程还经常表示成对数的形式。按照方程（(4）及（6)用G＊代替AT7，得到

lOln，二一lOln(kTO,BTR)＋l Olna;＋2Oln} 4:R｝
                                                                                            ＼ 八 1

                              ＋101nM 一l O1nGT一101nGR        (12)

此式可以解释如下：

            发射机功率（(dBw)＝噪声功率水平（(dBw）十输人信噪比（(dB)

                      十空间损耗（(dB)＋系统损耗（(dB)

                      一发射机天线增益（(dB）一接收机天线增益（(dB)

    四、天线

    天线是空间无线电通信电路十分重要的组成部分。在进行无线电通信时，必须把信号

通过发射天线以电磁波形式辐射出去，电磁波经过一定方式传播之后，在接收端用接收天

线再将信号接收下来。

    发射天线是一种将高频已调电流的能量变为电磁波的能量，并将电磁波辐射到预定

方向的装置。接收天线则是一个将无线电波的能量变为高频电流能量，同时还分辨出由预

定方向传来的电磁波的装置。

    任何天线首先用功率增益以及诸如尺寸和重量这样的物理特性来表征。一切现有型

式的天线都有同一规律：增益越大，天线所辐射或接收的天线电波束就越窄。为使航天器
与地面站通信，必须采用增益很大的天线。但是，这时由于所得到的无线电波束很狭，要顺

利地“瞄准”航天器天线就必须在空间加以稳定。地面上接收天线也要采用定向天线精确
瞄准。

    作为例子，在表14-4中列出了六种一般天线的特性。

    五、无线电波的传播

    无线电波从发送天线辐射出来，传播到接收天线，有不同的传播方式。主要的传播方
式有下if]九种。

    (1)地波传播

    无线电波沿地表面传播（因此也称为表面波），如图14-17(a）所示。由于地球表面对

地波有吸收作用，使地波的强度随传播距离的增加而逐渐降低，而且降低的多少与地波的

频率以及地面是海样还是陆地有关，海洋的吸收比陆地吸收小得多。频率高时吸收大，频

率低时吸收小，和电离层的吸收情况恰恰相反。
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表 14一4 六种一般天线的特性

增 益 有效面积 示意图 方向图

小偶极子天线 。 1. 5A2 奈 L<<＊
                    4n        1！  co

0女jttEA 780，
‘

龟孟

／

了

0

龟孟

，
几

 
 
 
 

＝

一
／

＝
＼

‘

户
源 

 

we
－L

丈
︸

／
L
淤

＂
、

．

庵

．
点

三
汗

﹄｜
公
入侧

／
、
、
妙
·幻

半波振子天线
1. 64AZ

  4n

最佳喇叭天线
＿A
0 下万

    ‘^

抛物面反射体天线 6.。至7. 5景

边射天线阵 4aA
  又‘

    0. 81A

0.5至 0. 6A

      A 鑫波束宽度依
翰单元的数目

    (2)天波传播

    无线电波向天空辐射，由电离层反射到接收点，称为天波传播，如图14-17(b）所示。
利用天波传播通信，选择工作频率是很重要的问题。频率太高，电离层不能反射；频率太

低，电离层吸收增大，以至于不能保证必需的信噪比。必须是在最佳工作频率的附近。而

这个频率的确定，不仅与年、月、日、时有关，而且与通信频率有关。同样的电离层情况，通

信距离近的，最高可用频率低；通信距离远的，最高可用频率高。此外，天波传播由于多径
效应严重，多径时延较大，因此对带宽有很大的限制。

(a）地波传播

地球

(c）天波传播

        图 14一17

                  (d）散射传播

无线电波传播的几种方式
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    (3)视距传播

    发射天线和接收天线在视距以内，无线电波的传播是直射波与反射波的总和，如图

14-17(c）所示。直射波的场强基本上就是自由空间的场强值，因此传播损耗最小。视距传

播和天波传播相比，比较稳定。但它也有衰落现象，这是因为在接收点是直射波和反射波

两条路径来的电波的总和，因此仍然有多径效应。而由于气象条件的变化，使这两条路径

的波程差也随时间变化，这样接收点的场强就要急剧地变化，而且波长越短，变化越大，衰

落现象也越严重。当电波波长很短时，由于路径上大气中的水汽对电波吸收的变化，也可

引起接收场强的变化。

    (4)散射传播

    无线电波由对流层或电离层的不均匀性而散射传播至接收点，如图14-17(d）所示，

前者称为对流层散射传播，后者称为电离层散射传播。散射传播的传输损耗很大。散射传

播还和收发场地的地形有关。此外，散射传播有严重的衰落，它受大气条件的影响，有日、

时、季节的变化。

    其它还有绕射等，但主要的传播方式就是上述几种。实际上，一个天线辐射出的电波

的传播往往不是单一形式。例如，既有地波，也有天波，等等。但是总有一种方式是主要的。

不同波段的电波的主要传播方式也不同，这就是各个波段适用于不同的通信业务的主要

原因。

    六、噪声

    无线电噪声在无线电接收设备中对有用信号起千扰作用，它是接收机灵敏度的最后

限制因素。无线电噪声一部分来自外界环境，一部分由接收设备内部产生。

    外部噪声有宇宙噪声、天电噪声、大气噪声、地面噪声、工业噪声及人工辐射干扰。

    宇宙噪声主要包括银河系射电辐射噪声、太阳射电辐射噪声和月球、行星及射电点源

的射电辐射噪声。银河系射电辐射是地面接收天空背景噪声的主要来源。太阳射电辐射

较大，但仅在接收天线波束对准时有影响。射电点源、月球和行星的射电辐射很小。宇宙

噪声主要对超短波及较长波长波段的通信影响。

    天电噪声来源于闪电，强度随频率增加而迅速下降，主要影响短波及长波波段。

    大气噪声系大气热辐射；地面噪声系地面热辐射；在微波波段，其它噪声降低后，这两

种噪声的比例增大。

    工业噪声的强度亦随频率增加而下降，主要影响短波及长波。人工辐射干扰的影响要

视具体情况而定。

    内部噪声有热噪声、散弹噪声及闪变噪声等。热噪声及散弹噪声是超短波及微波波段

的主要噪声源，而闪变噪声影响低频及直流放大。

    七、再入通信“黑障”

    进人地球大气的空间飞行器（包括载人飞船），由于它的速度和在地球重力场中的位

置具有大量的动能和位能。当飞行器进人大气而使其周围空气被压缩和加热时，在飞行器

前面形成激波。激波和大气阻力将飞行器的大量动能转换为热。此热增加了激波和飞行

器头部之间驻点区内的空气温度。结果，空气分子发生游离和离子化。另外，飞行器表面

的温度常常足以使烧蚀防热衬料发生电离。飞行器再人地球大气时，这些在其周围的电离
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质就称为再人等离子鞘。

    等离子鞘的出现给无线电通信造成严重的影响、

    (1)无线电波在等离子层中的吸收；

    (2)等离子体一空气界面上即等离子体密度发生陡变的地方，对无线电波的折射和

反射；

    (3)改变了天线附近区域电磁场结构，从而改变了天线的输人阻抗，造成失配；

    (4）改变了天线辐射方向图；

    (5)改变了辐射的极化特性；

    (6)改变了天线周围介质的介电性能，从而大大限制了天线的功率容量；

    (7)等离子体本身在一定频谱上的辐射，增加了通信系统的噪声；

    (8)由于等离子体电磁特性的非线性性质，在各路通信系统之间产生交叉调制及干

扰。

    较密的等离子体，上述影响效应十分严重，特别是吸收和反射造成的衰减极大，致使

再人某一阶段通信中断。不太密的等离子体，未造成中断时，对电磁波传播也有有害作用，

包括衰减、折射、噪声的引人、方向图改变及失谐等。

    19.66年11月“双子星座12号”飞船返回时，与每次从空间返回地球大气层一样，曾

一度有5分钟的通信中断。又如1969年11月“阿波罗12号”在再人时，通信中断了3分

9秒。1981年4月14日，“哥伦比亚”号航天飞机首次试飞按预定计划返回地面。在大约

80km高空进人大气层后，航天飞机与地面之间的无线电通信中断了15分钟。当航天飞

机下降到55km高空时，速度从每小时大约26875km减慢到13357km以后，才恢复了与

地面的通信联系。

    等离子鞘的结构与飞行器的形状有着密切的关系。图14-18表示一个锥形再人体周

围的流场示意图。可分四个流区来讨论。

    驻点区的特征是高压、高温气体，与再

人体之间隔一附面层，另一边接近正激波。

最严重的等离子体和温度条件发生在此

区。因此，天线一般不放在驻点区而放在再

人体的后部，那里环境条件稍好些。

    中间区的气体处于化学非平衡状态。

此区内的等离子体情况不象驻点区那样严

重，不过当攻角不太大时，对尾部天线所辐

射的电磁波的衰减和遮蔽，这一区的等离

子体也起着不小的作用。

飞行器速度

驻

中

图14-18 锥形再人体的绕流区

    后部区内的电离主要是气体穿过包围这一区域的斜激波的结果。等离子体电子密度

的分布主要取决于攻角和飞行器的确切形状，而除简单形壮汐卜极难计算。后部区等离子体

条件的恶劣程序要比中间区轻得多。

    再人飞行器表面有粘性附面层。此附面层内有较大的速度和温度梯度，流动情况大大

不同于非粘性流区。
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    附面层内的电离在75km以上高度时是重要的。一般说来，在较低高度下附面层以外

的非粘性流区内的情况比附面层内的情况更重要。所以，附面层内电离效应常可忽略。
    飞行器后面尾流区内电子和离子以极大速度重新复合。此区域一般不影响1千兆周

以上频率的通信，除非由于防热材料的烧蚀出现大量污染。

    八、信号调制

    在无线电技术中，调制的意义就是使高频振荡的某些内在要素（幅度、频率或相位）随

着欲传送的信号作有规律的变动，以期达到传递信号的目的。这种载送信号的高频振荡就

是载波；控制载波的信号称为调制信号或调制波。经过调制后的高频振荡称为已调振荡或

已调波，它可以用电磁波的形式向空间辐射出去。利用信号来控制或改变高频振荡的过程

称为调制过程或简称调制。

    进行调制有二个主要的原因。第一个原因是使不能直接远播的信号，借助于高频振荡

的辐射特性载送到远方。当天线的长度可以和振荡波长相比时，才能获得有效的辐射。例

如，直接辐射频率等于10000H：的正弦振荡（信号的一个分量）是不可能的，因为与

10000Hz振荡相对应的波长为30000m，即30km，如要辐射这样低的频率就需要制造几十
公里长的辐射体，这是不可想象的。若将信号附于30MHz的载波上，这时振荡波长仅为

l Om，天线长度不过几米，这是很容易实现的。另一个原因是便于信道的划分。同频率的信

号同时在空间传播，必将相互干扰；而导致无法接收。因此，将不同信号附着于不同频率的

载波上，借以避免它们之间的干扰。

    调制的方式有很多种，大致可分为两类：连续波调制与脉冲波调制。所谓连续波调制

就是：作为载波的高频简谐振荡的幅度、相位或频随着欲传送的信号连续不断地改变，达

到调制的目的。所谓脉冲调制就是：先使信号调制一组脉冲波的幅度、宽度或位置，这组经

过调制的脉冲波虽已孕含了信号，但不能辐射出去。再用经过调制的脉冲波来调制高频振

荡，以此达到传播的目的。在连续波调制系统中，仅经过一次调制过程就得到已调的高频

振荡，所以这种调制属于单重调制。但在脉冲波调制系统中，须经过两次调制才得到高频

已调波，所以这种调制称为双重调制。

    按随信号变化的载波参数（幅度、频率或相位）的不同，连续波调制又可分为调幅、调

频和调相。按随信号变化的脉冲参数（幅度、宽度或相对位置）的不同，脉冲调制又可分为

脉冲调幅、脉冲调宽和脉冲调相。此外，还有一些按照脉冲编码方式进行的调制，称为脉冲

编码调制。

    九、信号划分

    遥测系统通常在一个信道中同时传播几十到几百路信号，因而存在信号划分问题。信

号划分也叫信道多路复用。目前多路信息传输的常用方法有时分制（TDM）和频分制

(FDM）两种。

    (1)频分制

    频分制是把待传送的各种信号分别调制到不同的副载波上，当被调制的各路副载波

的频率间隔足够大时，各路已调波的频谱将不会互相重叠，经过公共信道传送后，在接收

端可以很方便地用一组带通滤波器分开，达到多路信号共用一个信道的目的。（见图14-

19)。
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                          图14-19 频分制的调制与解调示意图

    频分制采用二次调制，副载波、载波调制方式可以是AM,FM,PM中的任一种，两次

调制的不同组合可以组成多种体制的遥测系统，而其中应用最广泛的为FM-FM系统。

FM-FM体制的许多方面优于其它频分体制。

    (2)时分制

    时分制是对各路信号进行采样，将各采样值按时间交错排列成一串速率更高的数据

流。由于各种信号的样点序列在时间上互不重叠，通过公用信道后，在接收端可用一个与

发送端同步的选择开关，把它们互相分开，时分制中所用的调制方式可以是PAM, PDM

和PCM。

14.3 测控设备

轨道测量系统分光学外测系统和无线电外测系统两大类。

14.3. 光学外测系统

    光学外测系统的主体部分是根据光学原理制作的，因此，具有测量精度高，直观性强，

稳定可靠等特点，不受地面杂波干扰，使用方便。利用光学外测系统可完成航天器主动段
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和再入返回段的弹道参数测量可拍摄和纪录运载火箭和飞船运行实况，为无线电外测系

统设备进行鉴定和校准。因此，光学外测系统在测控系统中占有重要的地位。

    缺点是作用距离短，受天气影响，阴雨天难以获取数据，有云时容易丢失目标。

    光学外测系统的设备主要有：电影经纬仪、弹道照像机、高速摄影机。

    一、电影经纬仪

    跟踪测量飞行器飞行轨迹的光学测量仪器。它是电影摄影机与经纬仪相结合的仪器，

能测量目标的方位角和俯仰角，主要用于飞机、火箭和航天器轨迹测量和起飞、着陆与飞

行实况记录。电影经纬仪采用地平式跟踪架，它由基座、跟踪驱动部和照准部组成。照准

部绕垂直轴水平旋转。照准架上装有目标摄影系统（光学系统和摄影机）和瞄准望远镜，可

绕水平轴俯仰转动。在水平轴和垂直轴上分别装有度盘或轴角编码，它们是测角的基准，

指示光轴的空间指向。摄影机由时间统一系统控制工作，将目标影像、十字丝、俯仰和方位

编码器的角度值、时间和其它附加信息记录在胶片上。十字丝代表光轴位置，目标偏离光

轴的位置为跟踪误差，由事后判读胶片得到。将编码的角度值加上跟踪误差，便得到目标

相对于经纬仪的方位角和俯仰角。为了确定目标的空间位置，需要使用两台或多台仪器交

会测量。新型的电影经纬仪都配有激光测距系统，可同时测量目标的角度、距离，可以单台

定位。电影经纬仪通过跟踪系统对飞行目标跟踪摄影。跟踪方式有工人、半自动和自动跟

踪（包括雷达、计算机引导下的随动跟踪）。电影经纬仪的结构简单，测量精度高，并能记录

目标影像，但不能全天候工作。随着电视、红外、激光跟踪测量技术和微处理机技术在电影

经纬仪上的应用，新型光电经纬仪已能实现自动跟踪和实时输出测量数据。电影经纬仪大

都在陆地固定站上使用，安装在塔台上的圆顶保护罩内，但也可用车载、船载或机载方式

机动使用。

    二、弹道照相机

    精确测量火箭和航天器飞行轨道的照相设备。它是一种固定式、使用单张底板的广角

照相机，用于鉴定和校准光学和电子测量系统的精度，测量再入飞行器的弹道。弹道照相

机有恒星定向和度盘定向两种工作方式。以恒星定向方式工作时，恒星和目标像点同时记

录在一块底板上。根据目标像点与恒星间的相互关系，以恒星为基准计算出目标像点的方

_a角和俯仰角。利用两台弹道照相机按照交会法即可确定目标的空间位置。在以度盘定

向方式上作时，方位角和俯仰角可直接从度盘上读出。弹道照相机能拍摄闪光和连续发光
的目标。在拍掇具有闪光源的飞行器时快门常开，飞行器飞过照相机视场，闪光就在底板
上形成斯续的点像。在拍摄连续光源的飞行器时则须用快门的开闭进行控制，使目标在底
板上形成间断的影像，一般是在飞行器上预先装好闪光或连续光光源，以便与弹道照相机
合作进子0白摄。高精度测量时，弹道照相机采用恒采定向并使用闪光源。这样可以提高成
像质量，减小判读像点坐标的误差。此外，还必须对各种误差进行严格控制和必要的修正。

在精度要策不肩的情况下，可采用度盘定向和连续光源。弹道照相机一般能在夜间工作。
    三、高速摄影机

    高速记录运动物体影像的光学摄影仪器。它以很高的摄影频率记录火箭和航天器的

飞行姿态和事件。在火箭、航天器飞行试验中，常使用间歇式和补偿式两种高速摄影机。间

歇式高速摄影机的胶片由抓片机构控制间歇运动，摄影机胶片不动，由快门控制曝光，曝
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光后胶片移动一个画幅。补偿式高速摄影机的胶片是连续运动的，摄影时靠补偿机构保持

被摄目标与胶片相对静止，由快门控制曝光。间歇式摄影机用于拍摄火箭点火、火焰状况、

插头脱落、火箭离架时的纵、横向漂移等实况。35mm同步间歇式摄影机的摄影频率不超

过300帧每秒。补偿式高速摄影机的摄影频率从几百到几千帧每秒。且连续可变，用来拍

摄火箭二级点火、级间分离，也用于拍摄地空导弹、空空导弹的遭遇情况。高速摄影机由光

学系统、快门、输片和收片机构、机架和时间控制机构等部分组成，可以固定，也可装在跟

踪架上由人工或自动跟踪对飞行目标摄影。

14. 3.2 无线电外测系统

    产生、发射、转发、接收、处理无线电信号，给出目标运动状态测量元素的一整套设备

称为无线电外测系统。无线电外测就是利用无线电波对航天器进行跟踪测量以确定其弹

道或轨道参数，无线电信号由地面发射机产生，通过天线发向航天器，由航天器载的应答

机无线接收，经应答机处理再由无线转发地面（或目标直接反射回地面），地面接收无线接

收并经接收机处理，最终由终端机给出测量参数。

    由于运载火箭和航天器都是在空间高速飞行，因此，对火箭及航天器的测控必须采用

自动跟踪雷达，自动、连续测量目标的距离、方位、俯仰角等参数，高精度、自动跟踪是无线

电外弹道测量设备的基本要求。由于精密雷达捕获目标困难，故需要配属引导雷达帮助捕

获目标。

    常用的无线电外测设备有圆锥扫描（角跟踪）雷达、单脉冲雷达、信标引导仪、连续波

雷达、微波统一测控系统。

    一、圆锥扫描雷达

    圆锥扫描雷达工作时，从雷达无线发射至空间的波束的最大场强方向和抛物体面的

机械轴线不相重合，当无线电波馈源机械轴转动时，波束扫成一个圆锥体，而此锥体的中

心线和抛物面的轴线是重合的。

    当空间航天器位于中心轴线上时，回波强弱不会由于波束扫描而变化；离开轴线时、

回波强弱就发生周期性变化，形成误差信号，误差信号的大小与目标中心轴线的角度成生

比。利用误差信号控制无线转动，就可以完成对角坐标的自动跟踪。

  圆锥扫描的无线电波束较宽，因此，搜索空中目标的能力较强，以信标肪方式妙
用距离更大，因此，在测控系统中常用作引导，引导其它精密雷达。

    二、单脉冲雷达

  单脉冲雷达利用4个相对于等信号轴对称配置的via喇叭同时接收回波月卑对上、
下对，左、右对喇叭所接收到的信号进行比 c信号法），得到误差信号，用于校沛+J天线转

动，当转动到两对喇叭接收到的信号相等时就完成了角度跟踪。由于单脉冲雷达食台从一个
回波脉冲信号中得到目标偏离天线轴的角误差信号，故称为单脉冲雷达苏 量脉冲电

磁波往返时间延迟得到航天器距天线的距离，根据接收脉冲波中的多喃m率测量目标
的径向速度，利用等信号能获得目标的方位角和俯仰角。 －

    三、信标引导仪

    信标引导仪与航天器携带的信标机配合工作，提供方位角和仰角实时引导信息，信标
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引导仪无法测量目标的距离，仅提供引导信息，引导仪按圆锥扫描角跟踪体制，以信标工

作方式进行测量。

    ．引导仪由锁相接收机、天线控制系统和终端三部分组成。
    四、微波统一测控系统

    微波统一测控系统利用统一的载波、一套天线、一套设备完成对航天器的测轨、测姿、

遥测、遥控、数据和话音、电视接收等多种功能。

    微波统一测控系统采用信道综合技术，将各种信息信号通过对副载波的调制，最后再

对统一的载波进行调制，达到信道综合的目的。测速采用连续波双向多卜勒测速技术，测

距采用纯码测距或音码混合测距技术，测角采用比幅单脉冲测角技术。

    微波统一测控系统由天线分系统、载波信号接收分系统、角度跟踪分系统、测速分系

统、测距分系统、编码数据解调分系统、模拟信号解调分系统、话音解调分系统、电视分系

统、频率合成分系统、调制器发射机等组成。

    微波统一测控系统的载波频率，通常采用S波段或C波段。典型的微波统一侧控系

统为统一S波段系统，该系统是美国为“阿波罗”登月飞行任务而使用的通信系统。
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第十五章 遥感技术

    从远距离感知目标反射或自身辐射的电磁波、可见光、红外线等，对目标进行探测和

识别的技术，称为遥感技术。以航天器（主要是人造卫星）作为遥感观测的运载工具，便引

出了空间遥感技术。正是应用遥感技术，使航天器在飞行轨道上可以不受地球条件限制的

对地球进行大范围、多层次的“观测”，从而实现“千里眼”的理想。从20世纪60年代初开

始的30多年来，人们应用遥感技术从空间收集到大量有关地球的数据，并从中取得了许

多有用信息。空间遥感技术的发展，使人类对自然的认识有了新的飞跃，极大地促进了改

造自然、控制环境、开发和保护资源的能力，同时也直接影响了世界各国的经济发展；空间

遥感技术还在军事上得到广泛应用，它使未来战场呈“透明”状态，并导致一系列军事思想

的变革。

15.1 遥感技术的基本原理

    要了解遥感技术是如何实现对地球上物体的感知和识别的，就要从电磁波辐射谈起。

    15. 1. 1 电磁波与电磁波辐射

    一、电磁波

    物理学告诉我们，电和磁是紧密联系着的两种运动形式。变化的电场能够在它的周围

空间激起磁场；同样变化的磁场也能在它的周围空间激起电场。这种交变的电磁场在空间

的传播过程就是电磁波。

    电磁波可用它们的速度C、波长几和频率，来描写，三者之间的关系为

                                            C二 AV        (15一 1)

    所有电磁波都以相同的速度C传播。在真空中，C =299,793km/s，实际应用中，C=
3 X 108m/s。

    按波长（或频率）的大小，电磁波可分为几个区间或波段，这就叫电磁波谱，如图15-

1所示。

    波长范围。. 4～  0. 765m的电磁波能引起人的视觉，称为可见光，光学遥感器利用这
一波段进行工作。

    在可见光的红光外端，波长范围为0. 76̂-100即m的电磁波称为红外线。按波长不

同，红外线又可细分为近红外（(0. 76̂-35m)、中红外（(3-65m)、远红外（(6' 255m）和极远
红外（25-100即m)，其中近、中、远三个红外波段已被各类主动和被动式红外遥感器所利
用。

    在可见光的紫光外端，波长范围为0. 01 - 0. 45m的电波称为紫外线。来自太阳辐射
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可见光

射，｛r射， 萦外线 红外线 无线电

0.1A 1A loA

0.761.0       20 2.5 10  is 25 波长（a)

                                  图15一1 电磁波谱

中的紫外线，波长小于0. 35m的部分均被高层大气中的臭氧所吸收，只有波长为0.3-0.

45m的近紫外线能透过大气层到达地面，借此可以进行紫外线照相。
    比红外线波长更长的一段电磁波称为微波，其波长范围为1mm至lm。微波实际上

是无线电波的一部分。按照波长不同，微波又分为毫米波、厘米波和分米波。微波一般由

电磁振荡的方法产生，它能穿透云雾甚至冰层，且传输中几乎不受大气影响和昼夜时节的

限制，多数雷达利用微波进行探测。

    二、电磁波辐射
    温度高于绝对零度的物体都是电磁辐射源。物体在发射电磁波的同时，也受其它物体

发射的电磁波所辐射。因此，一切物体，由于其种类和环境不同，具有完全不同的电磁辐

射、反射和散射特性。

    太阳是一个巨大的电磁辐射源，辐射波长范围几乎包括了整个电磁波谱。人们眼睛所

能看到的可见光，只不过是其中很窄的一部分。不同波长的辐射强度是不同的。可见光的

辐射强度最大。可见光和红外部分的辐射通量（辐射通量是指辐射能传递的时间速率）占

总辐射通量的90％以上。紫外线、X射线和无线电波在太阳辐射的总通量中所占的比例

是很小的，如图15-2所示。
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    三、大气窗口

    从航天器上探测到的地物信息，是通

过大气传输的电磁波获得的。电磁波的波

长不同，在大气中的传输能力也不同。由于

大气中的水气（H20)、二氧化碳W02)、臭

氧(03）等气体分子对不同波段的电磁波

有不同程度的吸收作用（称为选择性吸

收），结果使有些波段的电磁波被削弱，有

些波段甚至完全消失。被大气吸收较少的

波段（即大气透过率较高的波段）通常形象

地称为“大气窗口”。

    0.25－
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图15一2 辐射通量

    遥感技术在应用于观测地球和感测收集各种地物的波谱特征时，其遥感器的工作波

长显然应当在那些所谓的大气窗口中选择。目前所知，可以用作遥感的大气窗口大体有以

下几个。如图15-3所示。
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                                    图15-3 大气窗口

    0. 3-1. 35m大气窗口：这个窗口包括全部可见光波段，部分紫外波段和部分近红外

波段。这些波段通常以摄像和录像的方式在白天感测、收集各种地物的反射光谱。
    2.0-2.55m 大气窗口：这个窗口属于近红外波段。一般是以摄像和录像的方式在强

光照下的白天才能感测和收集各种地物的反射光谱。

    3. 5̂-5. 55m大气窗口：这个窗口属于中红外波段。白天夜间都能应用，目前一般是

以扫描的成像方式感测、收集各种地物的反射或发射混合光谱。

    8̂-145m大气窗口：这个大气窗口属于远红外波段。

    1. 4mm̂ -25cm：这个大气窗口属于微波波段。远红外和微波也都能在白天和夜间应

用，它通常是以扫描成像方式感测收集各种地物的发射光谱。

    上述几个大气窗口，目前并未全部应用。由于技术上的原因，一般应用的都是第一个

大气窗口。就是在这个大气窗口中，工作波段的范围也绝大部分在可见光波段，只有很少

部分工作在近红外波段。美国遥感卫星ERTS上所使用的遥感器其工作波段就是在

0. 475-1. 15m和10.4一12. 65m,

15. 1.2 地物的波语物性

    地球上所有物体（物质），如土壤、水体、农作物、金属物体、空气等都能以它们自己本

身的特有规律来不等量地吸收、反射或辐射电磁波，甚至同一类物体的不同自然状态所吸

收、反射或辐射的电磁波也不同，这种特性叫物体的波谱特征。

    不同的波谱可识别出各种地物，还可以利用光谱量和某些量之间的相互关系来定量

分析，如光谱量和作物产量之间的定量关系，光谱量与污染物含量之间的关系等等。地物

波谱是遥感中一项基础性物理量。

    不同的地物对不同波长的反射率是不同的。对15种地物所作的各种分析研究表明，

若将地物按农作物、树木、土壤、岩石和水体归并为五大类，则可确定这几种地物遥感的适

应波段分别为：0. 44-0.515m,0.  53-0.625m,0.  63̂-0. 705m,0. 74̂-0. 805m。具体划分
如下：

    (1)。．73一  0.805.m，是区分农作物与树木的波段；

    (2) 0. 43-0. 515m,0. 56̂-0. 705m,0. 73-0. 805m，为适合于区分树木与土壤的波
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段；

    (3) 0.44-0.525m,0.57-0.705m,0.73-0.805m ，为区别农作物与土壤的段波；
    (4) 0.35-0. 515m,0. 62-0. 695m,0. 73-0. 805m，为适合于区分农作物与岩石（沉

积岩类）的波段；

    (5) 0. 53̂-0.565m,0. 71-0. 805m，是用于区分树木与水体的波段；

    (6) 0.35-0.455m,0.  57̂-0. 645m,0. 65̂-0. 705m,0. 74̂-0. 805m，是用于区别土
壤与岩石的波段；

    (7) 0.44̂0.805m范围内，土壤与水体都存在显著差异；

    (8) 0. 42-0. 475m,0. 48-0. 535m,0. 57-0. 655m,0. 66̂-0. 705m,0. 71̂"0. 805m,

适用于区分岩石与水体的波段；

    (9) 0. 52-0. 565m, 0. 70̂-0. 805m，适用于区分农作物与水体的波段，
    (10) 0. 35̂'0. 515m,0. 61̂-0. 695m,0. 71̂-0. 805m，可用于区分树木与岩石的波

段 。

15. 1. 3 遥感的基本原理与遥感谱带

    正因为各种物体的波谱特征互不相同，所以在事先掌握了各种物体的波谱特征以后，

只要使遥感仪器能收集、记录这些不同性质的波谱特征，再把得到的这些波谱特征的信息

与事先掌握的各种物体的波谱特征相比较，就可以区别出不同的物体，这就是遥感的基本

原理，如图15-4所示。
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图15-4 遥感的基本原理示意图

    美国为了掌握各种地球资源的波谱特性，于1969年通过实验，对600多种岩石和矿

物，100。多种土壤和大约3000种植物以及60多种水的样品进行了系统的电磁波反射、
吸收、辐射等特征的测定和分析，为地球资源的波谱探测建立了基础资料。

    卫星遥感器所接收的电磁波具有综合性质，它包括：

    (1)地球表面发射的能通过大气窗口的电磁波；

    (2)地球表面反射来自太阳的、或者其它物体的能通过大气窗口的电磁波；

    (3)大气层发射的又通过大气窗口的电磁波；

    (4）大气层对太阳辐射所反射的能通过大气窗口的电磁波；
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    (5)地面对大气层向下发射的尔后反射回天空的能通过大气窗口的电磁波。

    尽管遥感器所接收的电磁波可能是以上多种电磁波的叠加，但由于各种物体，包括地

表的任何物体和大气层所发射、反射的电磁波都不一样，所以我们可以采用选择波谱的方

法，让所需波段的电磁波进人遥感器，如此实际中可以接收到不叠加的电磁波。这样，我们

便能对地表任何目标进行遥感，并与其它物体相区别。

15. 1.4 遥感图像的基本特性

    遥感的外在结果是遥感图像，这种图像的基本特性包括比例尺、亮度、反差和分辨率，

图像的解译信息取决于这些基本特性。

    1．比例尺

    比例尺是图像上任意两点间的距离与地面上相应的距离之比。遥感图像的比例尺取

决于遥感装置的视角、获得图像的海拔高度和复制图像时采用的放大因子。

    2．图像亮度

    遥感器接受到的来自地面的电磁幅射的强度变化在黑白图像上表示为亮度的变化。

一般在正图像上，物体的亮度正比于被检测的，来自于该物体的电磁幅射强度。

    3．图像的反差

    图像最亮部分和最暗部分之比定义为图像的反差。反差比是决定分辨和检测物体能

力的重要因素。反差比低的图像通常称为“褪色”图像，产生低反差的因素包括：①地面景

物本身就具有低反差。②大气对电磁能量的散射可能降低景物的反差。③不正确的记录

方法或低灵敏度的遥感系统都有可能造成低反差。

    4．分辫率

    在遥感中使用的分辨率（或分辨本领）指的是区分图像中两个相邻近物体的能力。或

更准确地说，分辨率是图像上的两个物体能清楚地区分开的最小距离。如果两个物体之间

的距离小于分辨极限，在图像上它们就被显示成一个物体了。需要注意的是分辨率不是图

像上可能区分的最小物体，但如果知道图像的分辨率和比例尺，就能够估计出可检测的最

小物体的尺寸。

    在摄影学中，分辨率的定义是：在特定的照明条件和放大倍数下，用人眼注视具有标

准反差的标准分辨靶的相片，刚好能区分的每单位距离的线对数。分辨靶的间距用每厘米

的线对数表示，如图15-5中的黑白条纹即为每厘米5线对的靶，其每一短线宽0. 1cm,

并以同样宽的距离与相邻的短线间隔开。

    分辨能力也用角分辨率（单位弧度）表示，它是成像系统到最小可分辨距离之二物体
所成的张角，见图15一5,

    正常的眼睛在5m远处应能分辨每厘米5线对，表明人眼具有0.2毫弧度的角分辨

能力（见图15一5),
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10m m

止 角分辨本领一Lr弧度
一系糯m5000mm弧度

                                          ＝0. 0002弧度
                                          “0. 2毫弧度

图15-5 遥感系统的角分辨本领（以毫弧度为单位），

          该系统能在5米远分辨每厘米5线对

15. 2 空间遥感器

15. 2. 1 遥感器的组成与分类

    遥感器是测量探测对象的电磁波辐射或反射的系统，即电磁波的接收系统。遥感器由

电磁波辐射的能量聚集器、检测系统、信号处理系统和信号输出系统四个部分组成，如图

15一6所示。

耀着三 ｝）刀081 检侧系统
信号处
理系统

信号翰
出系统

                                  图15一6 遥感器的组成

    遥感器按记录方式，可分为成像与非成像两大类，成像系统又可分为摄影成像与扫描

成像两类。遥感器按工作方式可分为被动与主动两类，被动方式就是遥感器接收目标自身
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的热辐射或反射太阳的辐射，如各种相机、多光谱扫描仪、微波辐射计等；主动方式的遥感

器向地面发射电磁波，然后又收集从目标反射回来的电磁波，如侧视雷达、微波散射计和

激光雷达等。主动式遥感器的结构较被动式遥感器复杂，但它受环境与天气的影响较小，

信息稳定，重复性强。遥感器的分类见图15一7所示。

被动方式

                      I地磁场测量
          一非成像方式｛蓄击伟侧甚

                      其他

非扫描方奔 ｛黑白
            fM相机兮天然彩色
            ｝ ｝红外
      一成像方州 一彩色gl9卜
        ｝ ‘单镜头｛单胶片                ‘多光谱相机（ 多胶片

多镜头 单胶片

多胶片

遥感器
扫描方式｛影像面扫描旅‘黑黑

｝ ；多光谱扫描仪｛模拟方式
“标物面扫描方式（ ’数学方式

微波辐射计
                一激光光谱

    ‘非扫描方态激光侧距
                一雷达高度

方A- 一散射计

    妇份士寸1徽波扫描仪

              一侧视雷达

谱仪

激光侧距仪

雷达高度表

图15一7 遥感器的分类

15.2.2 遥感器性能的衡量

    衡量遥感器的性能指标很多，包括分辨率、视场、扫描幅宽、重复探测周期、获取图片

周期、精度和极性等等，其中最常用也是最重要的首推分辨率。分辨率又包括相片分辨力、

地面分辨率和时间分辨率等。从一幅卫星遥感图像上究竟能“看”到什么，主要取决于地面
分辨率。

    地面分辨率代表遥感图像上能分辨出独立地物之间的最小间距。不失一般性，考虑对

地遥感器为胶片型相机、且进行对地垂直摄影的情况（其它类型遥感器可类似分析），如图

15-8所示。由图易得，此时地面分辨率‘与卫星轨道高度h、相机的焦距f、相机的摄影
分辨率rj关系为

立
fr， 

 

一－ 
 
介

式中rf的物理意义为感光胶片上每毫米宽度内可分辨的黑、白线对数。
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相机焦平面

了
土
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！
h

    rg愈小，地面分辨率愈优。则由上式可见，同一卫

星，轨道低时分辨率高，轨道高时分辨率低。不断提高

分辨率是遥感卫星的总的趋势。

    美国‘大鸟（KH-9)”卫星的照相高度为160km，其

详查相机焦距为2. 44m，分辨率为180线对／mm，代

人上式求得其地面分辨率为0. 364m，当然这是理论的

地面分辨率，实际的地面分辨率要低于这个值，一般认

为“大鸟”的地面分辨率为0. 3m。地面分辨率是0. 3m,

意味着平放在地面上的一个长、宽各为0. 3m的物体，

可以在卫星照片上显示出1个点。照片上有1个点，仅

镜头

～喇‘－～～－～～～～～～～一二 地面

图15一8 对地摄影的几何关系

仅能解决发现目标的问题，还不能判明目标的具体性质，只有结合周围环境中其他目标信

息才能判断。所以，不能把地面分辨率的尺寸，误认为即是卫星照片上能够识别的地面目

标。要识别目标，需要看清包括目标的形状、大小、色调、阴影、位置、活动等特征。大量判

读实践经验表明，在一般情况下，只有当目标的长、宽尺寸均相当于地面分辨率的5-7倍

时，才有可能被识别。如此，在地面分辨率为0. 3m的卫星照片上，只有当目标的尺寸大1.

5-2m以上时，才可能看清其细部特征。当地面分辨率小于lm时，就有可能识别坦克、各

种牵引车辆、各种飞机机型，能查明侦察地区的兵力部署和调动情况，绘制雷达部署图等。

对于有些线状目标，如铁路、桥梁和电缆等，即使其宽度大大低于地面分辨力，但由于其长

度比宽度大一个到几个数量级，所以这类目标可以比较容易地被分辨并识别出来。

    15.2.3常用遥感器简介

    下面简介航天器常用的几种遥感器，它们是CCD照相机、反束光导管摄像机、多光谱

扫描仪、成像光谱仪、红外辐射计、微波辐射计、合成孔径雷达、侧视雷达等。

    一、CCD照相机
    这是一种以电荷藕合器（CCD）为感光元件的照相机。它的发展给卫星提供了一种具

有高分辨率图像的新型摄影遥感仪器。这种遥感仪器无需感光胶片或把胶片上的影像转

换为视频信号，而从CCD器件直接获得视频信号。其最关键的器件就是电荷藕合器件，电

荷藕合器件是利用微电子技术的金属一氧化物一半导体工艺发展而成的一种半导体功能

器件，其主体是紧密排列的金属氧化物半导体电容器构成的阵列，通常用单晶硅作衬底制

成硅电荷藕合器件。其结构是在硅片表面生成二氧化硅绝缘层，再在这个绝缘层上淀积间

隙很小的栅极，构成金属氧化物列阵。

    由于采用了电荷藕合器件，所以CCD照相机就具有下列功能：

    (1)把光量子变换成电荷载流子，进行光电转换；
    (2）对电荷载流子进行积分和贮存，收集在阵列存贮单元中，即把图像的光信息变换

成空间分布的电荷信息；

    (3)对电荷存贮单元进行扫描，把图像的空间分布电荷信息变换成时序的视频信号。

    CCD照相机采用一种新的方式对地面进行摄影，它类似用推帚扫地。它的工作原理

是在照相机的焦面上放置一条线阵列的电荷藕合件，一条地面景物就在焦面上形成一条
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线的影像。卫星沿着垂直于该图像线条的方向往前运行，使该图像向前逐步推进，从而扫

过整个地面（图15-9)。随着卫星向前运行，图像上移动一个像元的时间，等于每个像元

的曝光时间。与相机感光像素光学共扼的物面上的所有的点都是同时记录下来的。这些

记录是根据CCD像元的排列顺序，以规则的数字顺序存贮下来的。CCD照相机的灵敏度

极高，在良好的光照条件下，可探测出低于0.5％的地面反射变化。

三个照相机

185 X 185km

二归、行方向
  图15-9 推帚式照相机工作原理图 图15-10 反束光导管相机摄影图解

    二、反束光导管摄像机（RBV)

    这种摄像机由镜头、快门、滤光片、反束光导管和电子控制装置组成，其中主要部件是

反束光导管。工作时，三个不同光谱段的摄像机镜头，对准地面同一景像（如185X185平

方公里的范围）进行拍照如图15-10,

    在美国的地球资源技术卫星（(ERTS)上就装了这种三个不同光谱段的摄像机。其工

作波段如表15一1所示。
                                            表15一1

      波段名称 波段范围 波段性质 波段效应

RBV一1     0. 475̂-0. 575u 兰绿波段     对水体具有透射能力，一般
可穿透l Om的水深。

RBV一2      0. 58-0. 68p 黄红波段
    可清楚地分辨地形，对海中

泥沙流反映明显，对岩性地层有
明显的区别。

RBV一3      0.69-O.835 红光与红外波段    对水体、地下水反映明显
对植被分辨力好。

    反束光导管的工作原理如图15-11。它由光电导靶、电子枪、电子倍增器、聚焦系统

与偏转线圈等组成。光电导靶是一个半透明的光电阴极，由无数细小的彼此绝缘的灵敏光
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电发射材料（在光照射下会逸出电子）

构成。反束光导管的工作原理大致与

一般光导摄像管相同，但其信号电源

不是光导层的传导电流，而是光导层

反射回来的电子束，它的反射量与光

导层上的电荷多少成正比例变化。工

作过程如下：被摄物体通过光学系统

成像的靶面上，靶上各点产生的光电

子数目与该点影像的光强成正比。光

电子被加在正电位的栅极网所吸收，

聚焦线圈 垂直偏转线圈
水平偏转线圈

光导靶面
光导层

场姗r

扫描束 回扫束

图15一11 反束光导管结构及工作原理

因而靶上就形成正电位，各点的正电位值与该点的光强成正比。由电子枪发出的热电子被

抑制栅极加速通过聚焦线圈使电子束在靶上聚成很细的斑点，并通过偏转线圈在靶上逐

点扫描。电子束打在靶上，一部分中和了光电导靶上原来失去的光电子正电荷，一部分反

射回来，由于靶上各点原来失去的电子数不同，故反回来的电子数也不同。反射电子束在

电子倍增器上进行五级低噪声放大，然后从阳极上输出即得到了地面景像的信息一地物

光谱特征的视频讯号。

    三、多光谱扫描仪（MSS)

    多光谱扫描仪是利用多个光谱段，通过同一光电系统，遥感同一地面目标的设备。多

谱段扫描仪是利用色散的原理，将来自地面白光分散成依次排列的谱线并经过光电效应

记录地面景像信息的。如ERTS上的MSS是一种四个光谱段的扫描仪。

    不同波段的相片，反映不同的地面物体的电磁波特征，即不同波段的相片，产生不同

的解像能力。最常用的MSS相片的四个波段的解像能力如表15-2所示。

                                            表15一2

      波段名称 波段范围 波段性质 波段效应

M SS一 0.5一0. 6p 兰绿光波段

    对水体具有透射能力，可测
水下地形，砂地表现明显能很好

反映砂地植被的过渡，但对沼
泽、植被类型及海滩击岸浪带的
区别不明显。

M SS一 5 0. 6̂-0. 7u 黄红光波段

    对海中的泥沙流反映明显，
对岩性地层有明显的区别，砂地
与沼泽有明显区别，但沼泽和
水，海岸与水的过渡不明显。

M SS一 6 0. 7-0. 85 红光与近红外波段
    水陆界线、水与植被的过渡
明显，但砂地沼泽过渡不明显。

M SS一 0.8一一1. 15 近红外波段

    水体反映清楚，水陆界线清

楚，对找地下水有利，对研究地
质构造，尤其是隐伏构造反映明
显。对农作物的病虫害，军事上
的伪装的辨别有用。
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    MSS系统主要由扫描反射镜、校正器、聚光系统、旋转快门、光导纤维、滤光器和检波

器等组成。图15-12(a)是这种遥感器的原理示意图。

    以ERTS为例，扫描反射镜是其中的主要部件，与地面和聚光镜光轴成45”角，以
13.6次／s的摆动速度、士2.9。的幅度对地面景像进行横向扫描。扫描反射镜的纵向扫描是

由卫星的运动完成。扫描反射镜将地面景物引人聚光系统，成像在成像板上，再由专门的

滤光器将光束分成四个光谱段（见表15-2)，通过光导纤维（24根光导纤维按4X6阵列
排列在聚光系统的成像板上，每一光谱段对应6根光导纤维）传导至检波放大器上，从而

得到地物光谱特征的视频信号。所以，扫描反射镜每摆动一次便有6根扫描线，以四个光
谱段的形式同时扫描地面景像，覆盖范围为横向185km，纵向474m。由于扫描反射镜不

断摆动，卫星不断地向前运动，多谱段扫描仪就不断地对地面进行扫描，因此就得到了连

续的地面景像信息。图15-12(b）是这种连续扫描的示意图。

光谱仪部分

扫描反射镜

电
倍
增
管

波
检
波
器

检
波
器

光
导
纤
维

第一反射镜

、一一、产一～

探侧器

扫描仪
光学系统

    扫描镜
（总摆动士2.890)

视场＝11. 560

185km

有效扫描

鉴奎a。线／扫描／光谱带

垂流冠了

／

 
 
 
 

东
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产
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图15一12 多光谱扫描仪结构（a）与扫描图解（(b

    由上可见，多谱段扫描仪在获取地面景像信息的过程中，它不像摄影机那样一幅一幅

地获取，而是一条一条连续扫描获取的，因此，它不存在相片重叠的困难。

    多光谱扫描仪的数据可以向地面实时发送，也可贮存在卫星上的宽频带记录器中，在
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接受地面站指令后再向地面发送。ERTS卫星的地面接收站和信息处理流程如图15-13

所示。

岁
令、 图像信息

                    图15-13  ERTS地面接收站和信息处理中心工作流程

    四、成像光谱仪

    成像光谱仪是在多光谱扫描仪的基础上发展起来的新型空间遥感仪器。它大幅地提

高遥感仪器的光谱分辨率。在0.4̂-2. 55m波长范围，成像的波段数目增加到102量级。

这样就可以得到目标区域中任何一点的详尽光谱曲线数据。这样既可了解物质成分的信

息，又可获得景物的空间分布图。

    成像光谱仪有两种设计方案。一种是采用面型焦平面探测器列阵，按推帚式扫描成像

的方法设计，面阵中一维列阵元实行推帚式扫描在空间上绘制图像，另一维列阵元接收不

同波段的幅射获取光谱数据。航天飞机用的成像光谱仪就属这一种，它采用硅CCD成像

列阵（64X64元）作为可见光波段的探测器，啼锡汞／CCD混合焦平面列阵（64X64，共六

个列阵镶嵌）作为短红外波段的探测器、两个器件组装于同一致冷台上，由分裂式致冷机

冷却到120K。仪器按照推帚式扫描成像。第立种方案是采用线列探测器，按照光一机扫

描成像（行扫描仪）方式设计。每个列阵元对应于不同的光谱波段。

    五、红外辐射计

    红外辐射计是一种测量入射到探测器上的辐射通量的仪器。辐射是由被反射和散射
的太阳辐射，以及地球表面与大气本身具有温度（K）的物体发射所引起的。为取得不同波

长的辐射通量，通常用三棱镜、光栅、分色镜或滤光器，将不同波长的辐射分开，然后用若

干探测器来测量各种波段的辐射。为了获得有足够地面分辨率的图像资料，充分表现出地

物特征，辐射计必须采用一扫描系统（图15-14)。系统的扫描速率由卫星的高度与速度

决定。

    红外辐射计应具有的最大辐射分辨率会受到探测器冷却程度的限制，因而通常对致

冷系统予以极大的注意。卫星经常采用固体致冷剂、闭合循环致冷器或被动式辐射致冷的

方法。被动式辐射致冷法是一种极有吸引力的方法，因为此种方法不需要功耗，而且工作

寿命也长。
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六、微波辐射计

波长为1 ̂-100mm谱段的辐射测量，是用微波进行测量的基础。尽管微波辐射的强

度远比红外的强度为小，而且只有较

低的温度分辨率，但较长的波长使它

具有容许穿透云层感测的优点。

    微波辐射计由定向天线、接收器

（用于选择和放大）和探测器构成（图

15一15)。进人天线的信号与温度保持

恒定的噪声源之间作交替接收，然后

交替同步检波，在扣除接收机自身产

生的杂音后，就可求得已知温度的噪

声源为基准的被测物体的温度。微波

辐射计的地面分辨率，取决于天线尺

寸和卫星的轨道高度（图15一16)。在

卫星上，重量受到严格的限制，为了获

得较高分辨率，卫星应采用较低的轨

道高度。

    微波辐射计的主要特性为：①低

的空间分辨率（1km左右）；②高的温

度分辨率（(1℃左右）；③有一定的穿透

地表能力；④感测的波长范围较宽；⑤

能全天候工作。－

扫描镜 反射镜
探测
器

已扫描的地带 ／

(a）行扫描系统
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(c)锥形扫描

图15-14 红外辐射计的各种扫描形式
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图15-15典型微波系统方框图 图15一16地面分辨率、轨道高度与有效天

          线直径关系（B为天线束宽度）

    七、雷达散射计

    它是一种主动式微波传感器。通过测定从目标物体散射的雷达回波强度来确定物体

的散射特性的传感器。它与雷达一样，发射机通过天线发出一串正弦信号的脉冲，天线通
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常是窄波束的。每个脉冲照射到地球表面一小部分，再被后向散射回到天线。

    雷达散射计可用来测定海面粗糙度，观察海浪状况和测量海洋表面风速以及监视海

面油污染，还可探测土壤湿度和海上冰层等。

    A,雷达高度计

    从航天器上垂直同下发射电波来测定飞行高度的仪器称为雷达高度计。只要精确测

量出雷达发射脉冲的往返时间，就可计算出航天器的高度来。若进一步分析回波脉冲，就

能通过短脉冲的各种不同的畸变就能提供海浪高度、海面粗糙度或海面状态等级的正确

表示。

    1973年使用的星载高度计的测量精度已达到lm（轨道高度435km )

    九、雷达成像器（包括侧视雷达、合成孔径雷达）

    它又可称为微波成像雷达，可以看成是一种特殊形式的雷达散射计。雷达成像器工作

于厘米和毫米波段，而以厘米波段为常用，因为波长较短时大气引起的信号衰减较严重。

    微波成像雷达大致可分为非相干的（即真实孔径的）和相干的（即合成孔径的）两大

类。目前使用的成像雷达大部是星载侧视雷达。所谓侧视雷达就是它的星载天线不是像

普通雷达那样向前瞄准，而是向航线的一侧瞄准的。

    侧视雷达与普通雷达的主要区别是侧视雷达的天线装在航天器的一侧或两侧，它所

发射的窄波束到达地面形成一个椭圆形探测面积。如图15-17所示。

    在一个发射脉冲的探测面积

内，各点的回波被接收机接收，由于

物体反射能力的差异，所以这些回

波在显示器的萤光屏上即呈现出一

条与地面各点反射回波强弱相应的

明暗迹线。当航天器向前飞行时，发

射的窄波束就相继射向地面，由地

面景物的变化而带来回波强弱的变

、众叮一‘口
一安扫’ ｝ 资、 粼

图15一17 侧视雷达工作原理

化就表现在萤光屏上的明暗不同的迹线变化，如用胶卷或磁带把这种变化记录下来，就可

以得到所测面积的侧视雷达图像或数据。

    侧视雷达又分为两大类，一类叫真实孔径侧视雷达，或叫非相干侧视雷达。这种雷达

由于天线长度不能很长，所以目标分辨率受到了限制。另一类叫合成孔径侧视雷达，或叫

相干侧视雷达。在合成孔径侧视雷达中，虽然采用的是小天线，但返回脉冲的相位和幅度

可以先被储存起来，然后再以相干光学处理或电子数字处理的方法加在一起，所以效果就

像用一根很长的天线一样，使探测目标的分辨率大为提高。这种雷达的主要优点是图像几

何失真小，图像各处的分辨率相同，能够同时记录脉冲的位相（用来进行位相分析）和幅度

（用来进行多 卜勒分析），可以全天候工作，穿透力强，是目前和今后的主要遥感器之一。

5. 3 遥感图像的处理

地面景物所反射的太阳光谱能量或自身的辐射能量通过空间传播到遥感器，由遥感
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器接收后变成遥感图像。显然，这样一个获得遥感信息的过程包含复杂的因素：卫星的运

动，地物的移动，地球的曲率，空间的衰减，大气的吸收和散射以及遥感器的误差等。由于

这些原因，由遥感器获得的图像已经不是地面景物的原来面貌，它已发生了几何畸变和辐

射畸变。图像处理的主要目的就是对遥感器获得的结果加以各种修正和处理，再现景物原

来的面貌。

    图15一18是图像处理的示意图，遥感信息首先经过预处理，而后对图像进行修正，再

经配准、增强、滤波和再修正后，便得到黑白、正负透明片、黑白或彩色相片或彩色合成透

明片，或计算机处理的数字磁带。

    遥感图像处理分为两大类：模拟

处理和数字处理。在图像处理中经常

遇到这两种方法的决择。遥感图像的

用户要求图像的空间分辨率和温度分

辨率不断地提高，信息量也随之大幅

度地增加，预计今后要增加到几千兆

比特。与此同时，用户对遥感图像处理

的主题要求日益增加，精度要求也在

提高。因此，综合大信息量、高精度、多

主题这样几个特点，因不同情况选用

不同的处理方法。

处理预处理计算机

图15一18 图像处理示意图

    模拟处理方法具有处理速度快的优点，但其精度不高，灵活性差。数字处理方法灵活

而且处理精度高，但处理时间长。因此，把这两种方法结合起来，混合使用或对不同的主题

用不同的方法是比较理想的。

15. 3. 1 几何校正

    由摄影或扫描得到的遥感信息，通常具有不同的比例尺和几何形状畸变，在使用这些

信息前，必须加以修正。特别在下列情况下，更不能马虎：

    (1)成像地区的地形是起伏不平的；

    (2）用宽视场系统成的像；

    (3)较低轨道卫星所摄的像（由于离地面太近，往往引起的影像位移也较大）；

    (4）使用除画幅式相机以外的摄影系统。

    用光学的或电子学的方法（前者往往更好也更便宜），进行模拟或数字处理都可实现

几何校正。基本问题是将分离数据实现叠合，也就是保证取得点一点的对应。在一定限制

内，如果想要用统计图形识别技术来进行点的判定或点的比较，那么必须这样做。应用快

速傅里叶变换计算法，可以提供图像的二维傅里叶变换，从而可以快速获得数据阵列的像

对之间的关系。

15. 3. 2 辐射校正

  遥感信息的辐射强度记录或在摄影系统中影像的密度，受到下列因素的影响：
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    (1)离镜头光轴越远的景物，光强就越弱；

    (2)瞄准角与太阳高度角之间的不同关系；

    (3)遥感器沿轨道飞行时，地面景物照度发生变化，这对极地轨道卫星特别重要；

    (4)遥感器在垂直于轨道扫描时，瞄准角的变化；

    (5)由光一电转换系统性能或感光胶片性能所引起的成像变化；

    (6)相片处理和显影过程中的变化；

    (7)大气对各光谱辐射能量的吸收和散射是有选择性的，因此要进行大气修正。

    辐射校正就是根据不同的目的，把图像的色调浓淡和色彩增强或进行订正。影像的订
正通常需对每个像元逐点地加以订正，它可以是对整个图幅作系统的订正，也可只对图像

中的某些部分作必要的特殊订正。影像增强技术也常被用于辐射校正中。

15. 3. 3 减少噪声

    噪声是任何不需要的遥感信号的涨落，这种涨落可以是随机的，也可以是周期性的，

它们都会把信号弄模糊并使信息的分析和判读增加困难。遥感系统在信息的记录、存贮、

传递、特别是在数据的地面接收时都会产生随机噪声。周期性噪声则能由无线电干扰以及

由遥感器／卫星这个总的系统本身的某些部件产生。

    在某些情况下，对数字形式的信息，应用统计平滑函数可以减弱随机噪声，但很难完

全消除，故必须将它控制在容许的范围内。

    周期性噪声比较容易消除，因为只要知道噪声的规律，就可以对处理中心的硬件作适

当的修改，以减弱它的影响。

15. 3. 4 影像增强

    遥感数据的专业用户常常要求牺牲其它的背景特征，突出或加强他们所特别感兴趣

的特征。可以用光学方法或数字方法来实现这种增强，这包括密度分割、边缘增强（影像锐

化）、增大对比（增加灰度标差），以及通过像的相加、相减或取平均的交变检测等方法。数

字方法具有灵活性的优点，光学方法的优点是便宜。

15. 3. 5 辐射定标

    应用遥感技术主要是研究怎样用人类环境中所熟悉的特征来表示遥感数据的分析和

判读。用常规手段得到的有关环境的数据，通常要用常规参量来校准。往往在卫星发射前

就给遥感器提供一定数值的电压一亮度或电压一温度响应关系作校准。在对地球的自然

景物测量作判读时也必须按校准作出修正，如大气衰减修正。此外，亮度的响应也需作为

太阳对地球照明差别的补偿来校准。

15. 3. 6 数据压缩

    用一种或几种宽范围的标准统计技术，可以将遥感系统得到的原始数据减少到不超

过某种专门分析或判读程序所需要的量。这包括数据平滑化和取平均处理、取样技术以及

特征的提取法等。它可以在不损失分辨率的前提下，使通道带宽减窄。

                                                                                                              271



15.4 空间遥感技术的优点及其应用

    一、空间遥感技术的优点

    空间遥感技术以航天器作为遥感平台，具备如下特点和长处。

    (1)探测范围广，搜集数据快，只要选择合适的飞行轨道，在较短时间内就可以搜集

到全球性的概要数据。

    (2)选择适当的轨道，可对地球某些地区进行周期或连续观测。

    (3)用遥感器对不易观测或受限制的地区进行监视和侦察，尤为有效。

    (4)用遥感器或空间探测器对空间目标的观测，比地面观测要优越。例如“水手”空间

探测器获得火星的图像，其清晰度比地面上最好的天文望远镜所能看到的清晰度高10倍

以上。

    (5)卫星上没有振动，因而观测图像清晰，分辨率高。

    二、空间遥感技术的应用

    空间遥感技术，尤其是20世纪70年代发展起来的微波遥感技术，它的全天候工作特

点，它的穿云破雾、穿透植被及地表层的能力，受到各国重视，并得到迅速的发展。目前，关

于微波遥感的主要应用领域有以下方面：

    1．气象观测和天气预报

    微波频谱仪对60kMHz, 22. 2kMHz氧气、水汽的吸收谱线进行测量，可以测定大气

温度分布和水蒸气含量。我国“风云一号”气象卫星于1988年9月7日发射进人预定轨

道，仪器工作正常。星上装有两台甚高分辨率扫描辐射仪，共有5个探测通道，可探测白天

和夜间的云图、地表图像、海洋水色图像、水体边界、海洋面温度、冰雪覆盖及植被生长。

    2.测量海洋状态和海洋频谱

    微波遥感在海洋开发管理上的应用是多方面的。尽管微波遥感只能获得约1mm海

水层的信息，但由于风和浪的影响，这一薄层水的遥感信息可反映lm左右水层的特性。

    (1）海温测量

    多通道扫描微波辐射计测量水温，绝对精度达到士1-1. 5K，相对精度为士0. 5K,
    (2)海面风速测量

    海上起风，海面由平静变起伏，海面微波辐射亮度温度随风速线性增加。13. 3kMHz

微波散射计测量。-20m/s范围风速，精度达士1. 5̂-2m/s,

    (3)盐分测量

    海水亮度温度与海水盐分间有着强烈的依赖关系。10℃海水盐分变化3.5%，在0.61
kMHz频率上测量对比度变化为30K, 1. 42kMHz辐射计测量海水盐分，计算精度达

士0.4%。

    (4）监测油污

    有源和无源微波遥感监视海面油污。在快速测定污染海域油膜厚度和油的种类上具

有突出的优点。美国、瑞典有专门的侧视雷达系统监测油污。

    (5)测绘海冰

    272



    合成孔径雷达拍摄的海冰图像，能够清楚地刻划出冰冻和水域，确定冰的特性、类型

和分布。

    3，地质和矿藏勘探
    美国NASA利用航天飞机载的合成孔径雷达进行地质和矿藏勘探，为矿产地质研究

和地质勘测事业提供了丰富的信息。如分析雷达图像获得加利福尼亚主要的金、锌和银矿

脉。对巴西、秘鲁、印尼等10多个国家地区进行雷达成像地质分析，发现了新油田，扩大了

老油田的面积。

    4．农业测量
    测量土壤湿度和将农作物分等划类，预报庄稼产量是微波遥感在农业测量上的重要

应用，也是航天飞机合成孔径雷达的主要研究课题。多频、多极化雷达和微波雷达辐射计

刻划不同植物的特征和农作物的类别，精度可达90 %。在水源管理、干旱估计和洪水测绘

方面，合成孔径雷达更有其应用的特点。

    5．地形测绘

    微波遥感对终年被云层覆盖的两极地区和热带、亚热带雨林区测绘非常有利。巴拿马

用了40年航空摄影，只测绘了其国土的五分之一地区，约16000km2，而1971年用微波遥

感，6h内就完成了全国领土的测绘，配合地面校正定位，绘制出植物分类、地形地貌、地

质、资源等一套完整的地图。

    6．军事应用

    遥感在军事上不仅直接用于侦察、预警等卫星上，还可用来改进尖端武器的制导、提

高导弹命中精度。美国正在大力发展毫米波辐射计制导的炮弹、炸弹和导弹，并把合成孔

径雷达作为未来精确制导武器发展的重点。

    自1970年以来，我国先后发射了十几颗不同类型的科学试验卫星，取得了大量卫星

遥感和空间探测等方面的试验数据，为遥感技术在国民经济各个领域里的应用、研究提供

了资料。通过利用国外陆地卫星照片、磁带，促进了我国卫星遥感事业的全面开展。

    利用陆地卫星和气象卫星照片，采用光学影像增强和计算机图像处理技术，对长江入

海悬浮泥沙扩散图像进行分类与面积统计。还对黄河上游南水北调地区开展了地质测绘

工作，编制了区域工程地质图；并编绘了黄河流域自然地理分区图。为了整治和开发杭州

湾，利用该地区6次不同日期的卫星照片，结合航空摄影照片等进行判读分析，论证了这

一地区的演变历史、形成原因及发展趋势，为整治工作进行了初步的探讨。由于通过遥感

照片可以较好地查明区域构造的基本形态，又能直观地反映影像构造与矿化的关系。这就

为提供寻找有关矿产基地起到指导作用。利用卫星图像的特征进行判读，并用数字化图等

进行综合分析。能够准确地勾画出琼州海峡第四纪玄武岩总体展布范围，并将该区第四纪

玄武岩划分为5个喷发期，其喷发次数达14次之多。运用卫星照片进行农作物估产的试

验研究，森林的判对率达85%-'90%，草场的判对率达85％，农业生产条件的判对率，在

平原地区达90％以上。由以上简介说明，我国在利用卫星遥感的图像来调查研究矿产、能

源、资源的工作已有进展；在区域地质、水文调查方面的应用已见成效；在林业、地震、海

洋、环境监测和有关工程选址等方面也获得一定的成功。卫星遥感对于发展国民经济有着

广阔的前景。
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第十六章 航天技术应用

    航天技术是一门综合性强、难度大的高技术。航天技术对于促进国民经济的发展有重

大意义。40多年来，航天技术使通信广播、资源勘测、环境保护、气象预报、导航定位和大

地测量等领域的技术发生了根本性的变化，同时亦应指出，从航天技术一开始，就与军事

应用密切相关。至今发射的4000多颗卫星中，军事卫星约占全部卫星的75％，这些卫星

已经被用于侦察、海洋监视、导弹预警、通信、导航、气象、测地和反卫星等各种军事活动之

中。

    本章将简要叙述这几方面应用的情况，更多的应用读者可从相应资料中获得。

16. 1 在国民经济中的应用

16. 1. 1 在通信广播中的应用

    通信卫星是各种应用卫星中对社会影响最大、效益最显著的卫星。卫星通信在促进社

会进步和国际交往中起着巨大的作用。

    到目前为止，全世界已经发射了200颗以上的民用对地静止通信卫星。随着航天技术

的不断发展，通信卫星的工作寿命不断延长（可达10年以上），每颗卫星的转发器数量日

益增加（最高已达48台）。到1994年3月，正在使用或已经在轨测试的民用C谱段和Ku

谱段转发器的总数达425台，S谱段和Ka谱段转发器达102台，预计到1998年，民用C

谱段和Ku谱段转发器总量将达到5000台左右。全世界已建立了许多国际性的、区域性

的和国内的通信卫星组织。目前通信卫星已承担了全世界三分之二的国际电报、电话业务

和几乎全部的洲际电视转播业务。

    1972年加拿大政府建立的世界上第一个国内通信卫星系统，对于沟通与开发加拿大

北部荒无人烟地区起了重要作用。苏联西伯利亚地区地广人稀，用国内通信卫星取代中继

线路，简化地面系统，降低造价，从而在该地区实现高质量的卫星通信和电视转播。

    利用通信卫星转播电视，因需要配备高灵敏度低噪声接收机和10-30m直径的大天

线，故地面接收设备非常庞大。

    直接广播卫星的发射功率很大，可达到400-50OW以上。地面上的家用电视机只要

配备一个直径0. 5m的天线就可以接收到，经过一个转换器就能在电视机上收看。

    美国、加拿大、日本、印度和西欧等国家和地区都先后发射了直接广播卫星。日本的

“百合”广播卫星系列，最早实现了卫星电视直播业务。

    利用卫星作为中继站，海上船只与海岸站之间可以进行无线电微波通信，大大改善船

舶的调度管理，提高航海运输的效率以及减少海船失事遇险的损失。
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    目前，在轨道上工作的海事卫星可以保证在南北纬750之间海域上航行的船只与海

岸进行24h连续通信。海事卫星有专用的应急通信线路，可供失事时发呼救信号用，还能
向航船传送气象预报、海流情况和导航数据等资料。

    通信卫星还将用于电视教育、电子邮政和医疗会诊等新的业务。

    我国自1984年以来，已经发射了7颗通信卫星，现已有24个转发器用于电视广播和
各种通信业务。我国利用通信卫星开通了北京至乌鲁木齐、拉萨、昆明三个方向的电话电

路；中央人民广播电台、中央电视台通过卫星广播、电视通讯，对改变新疆、西藏、云南等边

远地区通信、广播、电视传输的落后状态，收到了巨大的经济效益。

    今后将建成以“东方红三号”等通信卫星为主体的卫星通信广播系统，积极开发使用

Ku等频段通信卫星，进一步扩大公众网和建立或完善金融、水利、能源、交通、教育、灾害

监测等专用网；发展以卫星为主的广播电视节目传送系统，增加电视人口覆盖率。

16. 1. 2 在资源勘测中的应用

    用人造卫星勘测地球资源，快速高效，视野宽广，环视全球，所向无阻。

    苏联利用卫星拍摄的照片，发现了3个金刚石矿，在第聂伯顿徨茨沼泽地区发现了油

田。美国帮助巴基斯坦找到2个铜矿区，在南非发现了世界上最大的镍矿。我国利用卫星

照片，在北京石景山地区找到了5个矿区，证实了新疆柴达木盆地冷湖区的石油地质构

造，为国家继续开发该油田的决策提供了可靠的依据。

    资源卫星拍摄的照片可以用来观察庄稼长势，预报农作物产量，准确性在95％以上，

能在肉眼尚未察觉之时，早期发现农作物的疾病和虫害。美国曾用卫星照片资料及早发现

和防治小麦黑穗病和谷物叶子枯萎病，避免了损失。

    利用资源卫星调查森林资源效率高，费用少。菲律宾利用卫星普查森林，4个月就完

成了全国普查，而常规航空测量需要6年时间，节约费用95％。利用资源卫星还能及时侦

察森林火情。

    资源卫星还可用以调查牧草的分布、种类、长势和密度。寻找水草丰盛的牧场，促进畜

牧业的兴旺发达。

    利用资源卫星探测海洋中浮游生物的分布和密度。根据这些资料来捕鱼，可大大提高

渔业产量。苏联的“礼炮6号”空间站上的航天员曾多次向苏联渔业部门报告鱼群动向，使

大西洋上的苏联渔船多次获得鳍鱼和鱿鱼捕捞的大丰收。

    卫星在调查水利资源方面，诸如测量江、河、湖泊的位置，估计水量，鉴别水质以及寻

找地下水源等都能发挥作用。例如利用卫星拍摄的照片在非洲撒哈拉大沙漠中央、埃塞俄

比亚境内，以及夏威夷岛附近浅海滩中发现了多处淡水源。我国利用返回型遥感卫星图

片，为开发黄河三角洲提供了重要的信息。

    在勘查国土、绘制地图方面，利用卫星更是快速高效。例如用航空摄影对我国的领土

测绘一遍大约需要拍摄100万张照片，花费10年的时间。用卫星测绘只需要大约50。张

照片，几天就行了。
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16. 1. 3 在气象观测方面的应用

    在气象卫星出现之前，气象观测站大多设在有人的地方。海洋、沙摸、极区等占地球表

面五分之四的地方是气象探测的空白区。气象卫星的应用为人们提供了能连续观测全球

大气运动规律的有力工具。卫星巡视全球，可以24h连续观测，揭开整个大气层的运动规

律，为全球天气预报和中、长期天气预报奠定了基础。

    1978年世界气象组织在静止轨道上部署了5颗静止气象卫星，发射了5颗极轨道气

象卫星，构成了全球气象卫星观测网。

    气象卫星为人类带来极大的好处。利用气象卫星资料可以及时发现台风、咫风、暴风

雨等灾害性天气，预报其形成、演变过程和迁移路线，可使受灾害天气波及的地区，提前采

取防御措施，减少或避免生命和财产的损失。例如台风对太平洋沿岸的国家威胁很大。自

从气象卫星投人使用以后，没有漏报过一次台风，大大减少了生命财产的损失。

    迄今全世界已先后发射了100多颗各种不同类型的气象卫星。目前应用的全球气象

系统由5颗地球同步轨道气象卫星和两颗太阳同步轨道气象卫星组成。各国从气象卫星

接收云图，预报天气，提高了气象预报的准确性，避免了许多灾难性损失。
    我国从70年代就开始接收美国极轨和日本静止气象卫星云图。1988年9月7日我

国发射成功自行设计和研制的第一颗极轨气象卫星“风云一号”。这颗卫星除工作寿命外，

其云图质量和技术指标可以同当代国际同类先进卫星相比，得到了国内外有关专家的承

认，使我国进人了国际气象卫星的行列，揭开了我国气象探测史上新的一页。

    1997年6月10日成功发射了我国自行研制的第一颗地球静止轨道气象卫星“风云
二号（(FY-2)"。该卫星定位于1050E的赤道上空，面向中国中部，从35800km的高度为我

国乃至亚洲和大洋洲的广大用户提供服务。随着FY-2气象卫星的发射，我国成为继美国

和俄罗斯之后又一个同时成功地发展了静止气象卫星系统和极轨气象卫星系统的国家，

使我国的气象卫星事业和对卫星资料的应用进人一个新阶段。在FY-2气象卫星投人业

务运行之后，它可以为中国乃至亚太地区广大用户提供展宽数字图像、水汽图像、天气图

传真以及各种经过处理的产品，并将在亚太区域的自然灾害监测和全世界日益关注的全

球气候变化的研究与监测中发挥重要作用。

    多年来，我国利用气象卫星预报天气，给国民经济带来巨大的好处。例如，1981年长

江上游连降大雨，水位猛增，超过警戒水位，防汛部门考虑要不要采取荆江分洪的关键时

刻，气象部门根据气象卫星云图分析，认为大雨将停止，决定不开闸分洪，从而避免了因分

洪造成的40万人搬迁和60万亩良田被淹的损失。又如我国提前72h预报“8607”号台风，

使3000多条渔船返港，3000多万亩会受灾的稻谷抢收人库，人员妥善安置，使损失减少
到最低限度。最突出的是1987年5月6日到6月2日黑龙江省大兴安岭的特大森林火灾

中，气象卫星最早发现起火点。通过卫星图片知道火场的位置和强度，70多幅彩图记录了

起火到灭火的全部过程。

16. 1.4 在导航和测地中的应用

  常用的舰船导航方法有天文导航、无线电导航和惯性导航。
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    导航卫星兼有天文导航和无线电导航的优点。它相当于天上的无线电导航台，发出的

电波基本上垂直地穿过大气层，到达地面，经过大气层的路径短，受电离层的干扰影响小。

一颗导航卫星可以为地面上方圆几千公里范围内的舰船导航。

    舰船上装有无线电接收机和小型电子计算机，通过接收卫星的信号可以推算出舰船

的位置和航向。

    为全球航行中的商船、军舰和潜艇服务的美国的“子午仪”导航卫星，地球上的船舰，

平均每隔1. 5h可以看到一次“子午仪”卫星，接收它的信号进行定位。定位的精度一般为

30̂ -40m.

    由18颗导航卫星组成的“全球定位系统”，地球上任何地点、任何时间，都可以同时观

测到4颗以上的卫星。地面用户通过接收4颗卫星的信号，可以确定用户所在的地理经纬

度和高度。“全球定位系统”的定位精度很高，水平距离和高度精度为5-10mo

    “全球定位系统”也能为飞行中的飞机、行进中的车辆、以及个人导航。探险人员、勘测

队员只需背负一个几公斤重的便携式接收机就可以通过接收卫星信号确定自己所在点的

经纬度和高度。因此导航卫星可以为考察、登山和探险等遇难的个人或团体导航救援。

    人造卫星还可以用来为精确地测量地球上各点的坐标服务，纠正由于过去测量手段

的限制或者出于保密考虑，而在世界地图上标志得不准确的或故意歪曲的地理位置；还可

以测量出地壳的极其微小的漂移，为预测和预报地震提供依据。

    一般情况下，利用测地卫星进行的大地测量，地面坐标的精度可优于l Om。激光测地

卫星利用激光测距技术，可以测出仅有2cm的地壳微小漂移。

16. 1. 5 发展空间产业方面的应用

    航天技术为发展空间工业创造了条件。人们在空间站上利用空间的高真空、强辐射、

超低温、无噪声和持续失重等特殊环境条件进行新型材料加工和试制新的贵重药品。

    在失重状态下，物体能自由悬浮在空中，冶炼金属可以不用容器，用很微弱的静电力

或电磁力即可左右它的位置。对冶炼材料可以加热到极高温度，而不受容器耐温能力的限

制，因此能冶炼错、钦、钨等高熔点金属；由于冶炼材料不同任何容器接触，所以“一尘不

染”，具有极高的纯度。

    在失重状态下制取单晶半导体，能得到高纯度、无缺陷的大块单晶体，其尺寸比地面

上的大几十倍。化合物半导体晶体的空间生长，又大、又快、又好。目前在空间研究的材料

有砷化稼、锑锡汞和大蛋白晶体等。

    在失重状态下，液体不会产生轻者上浮，重者下沉的现象。不同密度的液体成分可以

均匀混合，生产出组织和成分都非常均匀的合金和复合材料；还可以利用熔融物质内部不

产生热对流的条件，制造没有丝毫辉纹的，具有极好光学特性的玻璃。

    利用液态金属在失重条件下的表面张力能使金属自然形成圆球的特性，能制造出具

有理想球形的滚珠；向液体金属内部充气，可以制成薄壁空心滚珠。

    在失重状态下，物体没有自重，可以把金属加工成细如蚕丝的金属丝和薄如蝉翼的金

属膜。

    在太空中利用失重条件，可以大大提高用电泳法制取生物药品的效率和纯度。电泳法
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的原理是利用电场作用，使溶液中不同质量、带有不同电荷的细胞、血球等生物微粒分离

出来。在地面上，由于重力的影响，生物微粒常常沉在水底，或者因对流作用而混杂在一

起。失重状态下，电泳法生产效率可比地面提高400倍，纯度提高5倍。

    目前，至少可以制取几十种特效生物药品，例如可治糖尿病的p细胞、可治侏儒病的

生长激素、治疗贫血的红血球生成素抗溶血因子、治疗病毒性疾病和癌症的干扰素等。

    空间产业有十分诱人的前景和经济效益，但目前尚处于探索阶段。

16.-2 在军事中的应用

16. 2. 1 在军事侦察中的应用

    利用卫星从空间进行侦察有许多优点：侦察范围大、速度快、不受国界和地理条件的

限制、可定期或连续监视某个地区，能获得其它手段难以得到的情报。

    在1971年印度一巴基斯坦危机中，1973年阿拉伯一以色列战争中和1974年的塞浦

路斯危机中，美国和苏联都先后发射侦察卫星，从太空侦察和监视战争。1982年5月英阿

马岛之战，美国利用照侦察卫星及时发现了阿根廷“贝尔格拉诺将军”号巡洋舰的坐标和

航向，立即将此情报提供给了英军统师部，致使1982年5月2日该舰被英军核动力潜艇

“征服者”号一举击沉，使舰上368名官兵全部丧生。90年代初的海湾战争中，美国就充分

利用这种侦察手段直接用于作战指挥。从战前准备到实战期间，美国一直用“锁眼”(KH-

11)型、“锁眼”(KH-12)型、“长曲棍球”型和重型电子监听卫星等6颗先进的侦察卫星重

点监视海湾战况，使多国部队指挥官对敌对双方态势了如指掌，为获得对伊作战的全胜，

提供了重要保障条件之一。

    照相侦察卫星可用来拍摄地面机场、海港、导弹基地、交通枢纽、城市设防、工业布局、

兵力集结和其它军事设施。高级侦察卫星上装有长焦距相机，不仅能拍摄地面的大型军事

设施，而且还能识别飞机和导弹的种类，“看清”军队的各种小型装备和无线电通信设备等
等。最好的照相侦察卫星的地面分辨率大约可达到15-30cm,

    电子侦察卫星有“太空顺风耳”的美称。电子侦察卫星上装有无线电接收机和天线等

电子设备，专门用来窃听和截获敌方进行军事活动的各种无线电信号，例如地面基地之间

的通信信号，预警雷达、防空雷达和反导雷达发出的脉冲信号，控制导弹的无线电信号和

航天器的遥测信号等机密信息。根据这些截获信息，就能发现敌方的导弹试验情况，所出

现的雷达和其它各种通信联络设备。

16. 2. 2 在探测海洋和监视海洋方面的应用

    探测海洋的各种特性，例如海浪的高度、海流的强度和方向，海面风速、海水的温度和

含盐量以及海岸的性质等等，不仅在民用事业中有重大意义，在军事上更是十分宝贵的情

报。然而，海洋占全球表面积的71%，若用船只或飞机去探测全球海洋的各种特性和监视

海面的军用舰艇，就要动用成千上万的船只和飞机。利用卫星，由空间向下俯视，一目了

然，几颗卫星就能往返巡视全球海面，发现和跟踪海上的军用船只。

  278



    苏联的海洋监视卫星，经常装有一种用小型核反应堆供电的探测雷达。1978年，这种

卫星的核反应堆的碎片曾经落入地球大气层，引起世界各国的关注。

    美国的海洋监视卫星叫“海洋1号”。卫星上的侧视雷达全天候监视和发现海上的小
型船只一。卫星上的雷达高度计能探测到高度不超过10cm的海浪。

16. 2. 3 在导弹预警方面的应用

    由于地球曲率的限制，地面预警雷达不能及时发现敌方刚刚起飞的洲际弹道导弹，只

有当敌方洲际弹道导弹飞到一定高度以后，才能发现，因而所能提供的预警时间较短，一

般在15min左右。

    利用导弹预警卫星，从太空中进行监视，一旦敌方的洲际弹道导弹起飞，立刻就能发

现它，从而使预警时间增加到30min左右，比地面预警雷达多15min，为作好反洲际弹道

导弹的准备工作，赢得了更多的时间。

    导弹预警卫星通常在35800km高度的地球同步轨道上运行，也有在12h周期的大椭

圆轨道上运行。

    导弹预警卫星上装有红外探测器，能探测到数千公里以外，导弹尾部喷焰发出的红外

辐射，从而发现导弹。先进的导弹预替卫星上，除装有红外探测以外，还有一种由许多很小

的光敏元件和微电子线路组成的，叫做“电荷藕合器件”的探测装置。这种导弹预警卫星不

仅能监视洲际导弹，而且还能发现飞机和飞航式导弹那样的小型目标。

    未来的导弹预警卫星，除能发现洲弹道导弹、飞机和飞航式导弹之外，还能测定它们

的攻击路线和性质。

    在导弹预警卫星上增加x射线探m器、伽玛射线探测器和中子计数器等，还能发现

地面和大气层内的核试验，从而兼有核爆炸探测卫星的功能。

16-2.4 在军事通信中的应用

    军事通信卫星通常可分为战略通信卫星和战术通信卫星两大类。

    战略通信卫星通常在地球同步轨道上运行，为远程、直至全球范围的战略通信服务．

1982年美国发射的第二代“国防通信卫星”，就是一种战略通信卫星。这种卫星经过核加

固处理，具有抗干扰和防电磁辐射的能力，在核战争场合中，仍能继续工作。

    1991年底前的前苏联军用通信卫星已发射三种类型，第一种是在1000km左右的圆

轨道上用于作战部队战术通信的，采取一箭八星发射，每颗仅重40kg，多混编在“宇宙”系
列卫星中；第二种是大椭圆轨道的“闪电”系列通信卫星，近地点为500km左右，远地点为

40000km左右，主要用于对北极地区部队的指挥通信；第三种是地球静止轨道卫星，主要

用于海外的战略通信。包括“虹”、“荧光屏”、“地平线”等型号的军事通信卫星。

    战术通信卫星一般在12h周期的椭圆轨道上运行。这种卫星主要用于近程战术通信，

为军用飞机，包括反潜战斗机和海面舰艇等的机动通信服务。

    由于军事通信卫星使用微波进行通信，而微波不可能穿透海水，所以军事通信卫星无

法与水下潜艇通信。如若潜艇浮出水面进行通信，又会暴露目标。因而如何才能做到卫星

与水下潜艇通信，已引起人们的注意。
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    我们知道，电磁波中只有频率非常低的电波和可见光区域的电磁波才能在海水中传

播一定距离。蓝绿色的激光正是能在海水中传播的电磁波。目前人们正在使用蓝绿色的

激光与水下潜艇进行通信试验。

16. 2.5 在军事导航、气象和测地方面的应用

    最早的军事导航卫星叫“子午仪”。这种卫星的定位精度较低，而且只能提供二维平面

定位。新的军用“全球定位系统”，定位精度比“子午仪”导航卫星系统提高了10倍，并能提

供三维空间定位，可用来为陆地的军队、装甲车和火炮提供精确的位置，为海上巡逻队、特

遣部队、港口领航员导航，为空中的战略轰炸机和战术飞机导航。除此之外，还能为在太空

中飞行的航天器和导弹提供精确的位置。

    用卫星观测全球气象形势，在现代军事活动中占有极重要的地位。例如，用可见光照

相侦察卫星拍摄敌方重要军事目标或用飞机轰炸敌方要塞之前，需要知道当地的云层情

况。海上航行的军用舰艇需要了解未来的台风、海浪、水速以及是否有大雾等气象情报。至

于洲际弹道导弹的命中精度更与大气的温度、压力和风速等密切相关。

    现代战争需要各种地球物理知识，特别需要地球物理中的一个重要分支— 大地测

量学知识。大地测量学包括确定地球的大小和形状，地球的重力场、全球城市、村庄和军事

目标的位置，以及绘制它们的详细地图等等。如若不知道地球的精确尺寸、形状和重力场，

不知道军事目标的准确位置，洲际弹道导弹和巡航导弹就难以击中目标。目前，各国正在

利用卫星进行全球大地测量。

16.3 在科学研究中的应用

    航天技术是在许多基础科学和现代技术科学的基础上发展进来的一门综合性的技

术。航天技术的发展，反过来又极大地促进了基础科学和现代技术科学的发展。特别是在

天文学、空间物理学、地球物理学、航天医学和生命科学等方面取得了惊人的发现和突破

性的成就。

16. 3. 1 天文观测

    天文学是一门十分古老的科学。在人造卫星上天以前，人们只能从地面上观测天体。

由于地球大气层的影响，观测结果往往很不准确。例如，大气层的折光会使天体的颜色失

真。大气层对某些电磁波的吸收，使我们得不到天体的完整的光谱。特别是在地面上观测

天体还要受到天气条件的限制。如阴天、雨天以及在白天的阳光下观测天体都会有不少困

难。

    利用人造卫星将各种观测仪器送到大气层之外的太空，或者由天文工作者乘坐飞船

或航天飞机到太空去，就可以避开大气层的影响，随时观测各种天体，观测太阳、月亮、行

星以及整个宇宙间的各种天文物理现象‘

    空间天文观测的重大价值在于使人类摆脱长期受地球大气的束缚，大大扩展了宇宙

天体的电磁辐射的观测范围，改变了数千年来只在光学和射电两个狭窄的波段上认识宇
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宙的坐井观天的局面。

    20世纪70年代初，美国航天员曾经用“天空实验室”空间站上的太阳望远镜观测太

阳，拍摄了太阳的日冕、日饵、黑子和耀斑爆发等许多照片，提供了有关太阳的起源、形成

和活动规律方面的宝贵资料。苏联航天员也利用“礼炮号”空间站对太阳进行了大量观测

和研究。

    1983年发射的荷兰、英国和美国合作的红外天文卫星发现太阳系轨道平面的上下两

侧存在着两个新的尘埃带。通过红外天文卫星的观测，天文学家终于了解到，宇宙中充满

尘埃的地方远远比人们早先想象的多得多。

    由于载人航天的实现，人们对月球的研究更是达到了极大的成功。60年代末，航天员

乘坐载人飞船登上了月球，实地考察了这颗距我们地球最近的天体，弄清了月球的本来面

目，勘测了月球资源，取回了月球上的一些岩石，发现月球的岩石中含有丰富的铁、铝、硅、

镁、钾和钙等多种元素。

    在观测太阳和考察月球的同时，人们还发射了一系列行星探测器，研究了金星、水星、

火星、木星和土星等各大行星。探测结果发现：不管是白天还是黑夜，金星表面的气温经常

处于470℃左右，金星是个高温世界；火星上既没有生命，更没有“火星人”；木星像土星和

天王星一样，它的周围也有一个光环，由黑色碎石组成，宽几千公里，厚约30km，离木星

表面约58000km；木星的一颗卫星上，有活火山正在爆发。

16. 12 地球科学

    在过去40多年中，美苏两国利用卫星和空间站进行地球科学研究，包括大气科学、海

洋科学、固体地球科学和地理学等，取得了重大成就，发现了许多以前不知道的地球的特

性。

    地球是生命的发源地，是人类的摇篮。人们利用卫星探测地球周围的环境，测量地球

的重力场、磁场、大小和形状，研究地球的起源和构造等等。结果发现：地球的形状既不呈

球体，也不是椭球体，却有点像“鸭梨”，赤道部分有些胀大，北极区略有凸起，南极区稍凹

陷；在地球上空600-60000km处有两条辐射带，由地球磁场捕获太空中的质子和电子形

成，通常叫做范·艾伦内辐射带和外辐射带；离地球1000km左右的高度上有一个由氢和

氦组成的地冕等等。

16. 3. 3 空间生命科学研究

    空间生命科学是在空间环境条件下研究生物生命活动的现象和本质的科学，包括医

学、生物工程学和工农业中的各种生物技术科学和基础生物科学。

    目前，美、苏等国空间生命科学的重点是研究长期失重对人、动物、植物与微生物的影

响，包括生长、发育、生殖、生理和心理等基本生命现象，了解失重与生命的关系。

    苏联是最早开展空间生命科学研究的国家。1958年苏联发射的第二颗人造卫星就载

有两只小狗，进行生命科学实验。从1966年起又发射了10颗“宇宙”系列生物卫星，用昆

虫、鱼、大白鼠、兔和猴等进行试验。“礼炮号”空间站上天以后，苏联在“礼炮号”上又进行

了数百项生命科学实验。
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    美国于1967年开始发射生物卫星，在1981̂-1985年进行的24次航天飞机飞行中进

行了植物、种子和细菌生长试验。

    航天医学是空间生命科学的重要分支。它是研究空间环境中超重、失重、气体成分、压

力、温度、湿度、噪声、振动和宇宙辐射对人体的影响，人体的耐受限度及有效的防护措施，

保证航天员的健康、安全和提高工效的一门综合性科学。

    早期载人航天中，航天员在上升过程中会遇到8倍重力左右的超重，返回过程中在

10倍重力以上，一般人无法忍受，轻则受伤，重则死亡。航天医学家们提出了地面训练，改

变航天员在飞船中的座椅姿势，穿着抗超重服装等一系列措施，使航天员安全上天，并顺

利地返回地面。

    失重是在载人航天中长期遇到的重要环境因素。失重会使航天员患航天运动病，恶心

呕吐、头晕、目眩和产生幻觉等，一会引起体液重新分布，大量血液由下身回流到胸部、头部，

引起血液循环和体液调节紊乱，造成心血管系统的疾病，还会引起航天员缺钙等等。但是，

航天医学家们也已经提出了服药、合理的作息制度、增加航天员的运动量和使用特殊的下

身负压装置等一系列措施，使航天员在失重环境中生活的最长时间已达到367天。
    宇宙辐射是航天环境中的又一个重要因素。来自银河系和太阳耀斑爆发时发出的带

电粒子以及地球周围的辐射带，使航天员的细胞及组织器官发生电离效应，轻则使航天员

患辐射病，重则死亡。然而，由于航天医学家们和飞船设计师们的共同努力，这个困难已被

克服。但对在长期失重环境中造成的心血管疾病、脱钙和肌肉萎缩等的生理变化和机制尚

需要继续深人研究。
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