
激光束所瞄准的物体的象落到视场中的"小 器的承载架，使激光束与显微镜的光轴对准;

-

孔"位置之上。 为除去散射回观察系统的激

光，并为观察者的眼睛的安全着想，在分柬

器，和观察系统之间安置了一块黄色泸光片。

这泸光片对氧激光波长十分稠密，但在光谱

的黄色和红色部分，能通过足够多的光，这

样就能进行正常的引导。

实验装置使用的分束器是一块普通的显

微镜载物片，片上镀铝，固定在改装过的、

与望远镜极轴构成 45 度角的显微镜载物台

上。载物片上的小孔是利用超l声波沿 45 度角

方向打出的。用一台低倍数显微镜作为目镜。

为了尽可能严格地对准激光器、观察系

统和望远镜，采取了下列步骤z

1.首先调整激光器，使有最高的输出$

2. 取下会聚透镜和分束器，移动激光

3. 装上会聚透镜，调整其方位，使望

远镜孔径上的照明尽可能均匀。离开望远镜

孔径的光落到圆屋顶内面的一个点上，用肉

眼就能看到 3

4. 装上分束器并作调节，直到激光束

通过小孔。然后调节会聚透镜的焦点位置，

使其大约落到分束器的平面上p

5. 精细调节会聚透镜和分柬器的位

置，使能均匀地充满望远镜的孔径。

当这系统使用 24 时直径、 fj36 的天文

望远镜时，出射光束的准直度所受到的限制

仅仅是大气揣流效应和约为 2 孤秒的膛孔对

准精度。

取自 Mechanical Engng. , 1970 (Aug.) , 92', N!'8, 
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用激光测量人造卫星的距离

提要z 为了探讨以激尤进行人迄卫呈测距的跟踪方式，并获得设计制 i立的基础

资料，研制了激尤测路装直。主体是输出 20 兆瓦的缸宝石激尤器和尤电接收器，

安装在支庄上，沿着预先由电子计算机计算的人这卫呈的预测轨道选行程序垠踪。

该装直的性能是，测量距离 500~2 ， 000 公里的卫呈时， 系统精皮可达 5 米， 分辨

率1. 5 米。该装直安装在东京天文台堂子观察所， 作过实地试验， 即 1969 年 6 月

8 日接收到了从美帝带有向后反射器的卫呈 GEOS-B 以及法国的 DIADEME 卫呈

反射回来的激尤，天文台的电子计算机的检验结果表明，得到的测距值的确是由人

迄卫呈的反射尤所致。本文就跟踪方式、装直概妥和实地试验结果作一简妥的论

述。

绪 吉
日

据从地、上发射的激光束被卫星反射后重新返

回所需的时间，能精确地ìm~ 出卫星的距离 F

在人造卫星:主装上光学向后反射器，根 这种方法在 1964年就由美帝国家航空和宇
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窗航行局、斯密森天文台、法国国立宇宙研

究所等单位进行了实验研究[11，但在日本尚

无研究先例。因而制造这种装置、并通过试

验，将会得到有关系统的方案论证或者装置

设计制造方丽的基础资料。

激光测距的必要性

系统的基本设计

1.线路设计和接收输入

远距离激光测距时，和电波雷达一样，

以脉冲形式发射激光，算出到反射光返回的

时间， NP可知道距离F 测定距离越长，要求

的峰值输出越高，通常可使用固体激光的巨

脉冲输出。

如能以 1 米或几十厘米的精度求得人造 为了进一步延长距离，使用上述的逆向

卫星的轨道，那么就能利用卫星研究有助于 反射器是一种有效的手段，它是使光向着与

预报地震的'地壳变动和检证相对性原理。对

于精确测定地理位置处于孤岛等地球表面上

的遥远地点的相互位置也提供了一种极为有

效的手段。但是这样高的精度，用电波的方

法是不容易得到的。日本虽然在东京天文台

安装了一台贝卡纳照相机用于卫星的照相摄

影，但仍是不够的。其理由是因为照相摄影

时 1 秒~2秒这样的不可避免的角度误差，

对于远达 1 ， 000 公里的卫星位置，至少会带

来 10 米左右的误差。

然而，使用激光时情况就会变化。和雷

达相同，激光能测量到卫星的距离，而不能

测得卫星在空间中的方向。但是其测距精度

现在就已达到几米，不久的将来有可能提高

到几十厘米。如利贝卡纳照相机并用，那么

就能直接确定从观测点到卫星的距离和方

向。除了未来的大型卫星以外，即使在中小

卫星的场合，因电源等原因而难于装载电波

雷达用的中继器，以致无法使用次级雷达，

所以用电波方法进行跟踪时的精度恐怕不得

不是几公里 F 在这种情况下，激光可能成为

一种极为有效的跟踪手段。

激光可能有的这种精度和高分辨率，在

卫星测地及高精度轨道计测方面正使它成为

一寸种极有魅力的手段。
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入射光完全相同的方向上反射的一种特殊棱

镜。 1964 年 10 月美帝国家航空和宇宙航行

局首先发射了装有这种逆向反射器的卫星探

测者 22 号，现在共有 6 个。这次也是以这

些卫星为对象进行实验的。

用上述方法发射波长 6 ， 943 埃的红宝石

激光，其能量为 E(j) 时，接收到的光子数 S

可用以下的雷达方程式表示z

S 1 AsAR 币2 1019 光子
- 一 = 一一一一 .1':1.→一一→一一 (1) 
E R4 [hQs ~ 2.86能量

这里 As: 卫星的有效反射面积(米2) ; 

AR : 有效接收面积(米2) ; 

。T: 发射光束具有的立体角(球面角

度) ; 

- Qs: 反射光束具有的立体角(球面角

度) ; 

R: 距离(米) ; 

T: 大气的衰减系数。

现在，如果在(1)式中给出计及外来噪

声(从概率论的观点出发，予以确定)的最低

光探测水平和能够实现的激光峰值输出，那

久由于其他参数 As， AR , QT , Q s，其值

受眼踪机构所制约，于是就能自动地决定最

大距离 R最大。

例如把该装置具有的各参数值和美帝

GEOS卫星的 As= 9.35 x lO ::- 2、 β s=7.85

. 
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X 10- 9 相组合，在 2， 000 公里的距离上发射

1 焦耳能量时，求得的接收光子数是 3 x 10\ 

T会因气象条件不同而大幅度变化，这里用

的是晴天时的 T值，取作 0.7。实际的接收

水平在很大程度上受距离、激光脉冲能量的

波动、光到卫星的入射角、光束中的能量分

布、大气扰动以及后述的速度光行 差 所支

配。

, , 

2. ffilJ距精度

给这种激光测距精度带来影响的误差原

因是多种多样的，但误差范围都是几米的量

级[210 为了研讨系统的精度，把这些标准偏

差视作系统精度，对于标准距离 2 ，000 公里

的系统误差约为 5 米 z 这时的距离分辨率可

由计数器频率决定，在本装置时是1. 5 米。

3. 信号探测

使用光电倍增管的目的是，从背景噪声

中有效地探测接收光脉冲，以驱动计数器F

为了截止背景噪声，需要阻止非激光波长输

入的干涉滤光片和限制视场角的可变光阑。

实际上跟踪限于夜间进行，所以暗电流噪声

比背景噪声更为重要。

暗电流噪声受光电子倍增管的光电面的

面积、一级倍增器电极的组成物质的种类所

支配，通过冷却可予以降低。本装置中的光

电倍增管要用于冰冷却。

考虑到本装置中使用的光电倍增管

RCA7265 的量子效率是 2.5% ，倍增器电

极的倍增率是 107，如果假定负载电阻是 1

千欧，那么脉冲宽度 50 毫微秒时因负载电阻

而产生的终端电压 Vs 为 E

vs3 × 104 × O .025 × 1.66X10-19× 107 α 一一一一一-一 一一一一一一 一一一_ 103
ð- 50 x 10-9 

=25 伏 (2 ) 

与此相对，假定暗电流的脉冲宽度为 1

毫微秒，那么暗电流噪声的负载终端电压

VN 为

hU 
AU-EA-×-

m
一阶

×

一×
"

一1

×

一一


N V 

= 1.66伏( 3 ) 

光电面以及各个倍增器电极的光电子发生机

构服从统计分布，如果忽略这一点，那么信

号和噪声就能由振幅而辨别。

4. 关于速度光行差效应的探讨

本装置的对象是高度 500公里---2 ， 000公

里的卫星，卫星绕地球的周期约是 100---120

分，移动速度是 7---8 公里/秒，考虑到光速

为 3 X 105 公里/秒时，可以想象向这种高速

移动体入射的光返回地面时角度会有一些偏

离。这个偏离在地面上的典型数值是 50---

100 米量级。然而由于美帝和法国的卫星上

的逆向反射面的反射光束具有的立体角设计

制造成能将这些角度偏离包括进去的数值

(10---20 秒) ，这样，在光束中包含了速度光

行差效应引起的角度偏离，所以光束中心即

使发生偏离，反射光束仍会返回发射点，无

须担心接收点离开发射点的情况发生问。

装置的概要和性能

这种激光测距装置分为三个系统=它们

是激光发射部分(包括跟踪支座)、接收光学

系统和测距数据系统，这三个系统以计数方

式互相连接，起到光雷达系统的作用。

1.发射、接收部分

(1)激光发射部分

激光发射部分由激光振荡部分、电源部

分、冷却水循环装置和激光准直仪构成。其

装置示于图 1 。

激光振荡部分使用直径 1 厘米、长 12

厘米的红宝石，以 FX-47-B 缸灯作激发光

源，为了提高激发效率，将它们装在里面镀

铝的椭圆镜筒内，内部通冷却水致冷。以转
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器
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数计

关开如荡振

图 1 激光发射部分配置图。

镜 Q 开关方式产生巨脉冲振荡，重复率每秒

1 次，平均峰值输出 20 兆瓦，脉冲宽度 50

毫微秒，需要的条件是简灯输入电能为

3 ，600 焦耳。

Q开关的同步采用磁传感方式，和转镜

直接藕合。为了使1曲 i比得到的 400 赫的脉冲

和计数器的数字钟或节拍脉冲本机振荡器中

每隔 1~30 秒产生的脉冲并合引起振荡，从

图 I 触发放太器内的与门电路取出紧接着这

些脉冲的:脉冲。这个脉冲分为二部分，一部

分用于触发缸灯，另一部分通过单稳多谐振

荡器控制电源的充电。充电的边程是z 借助

激光主电源中的变压器，把 1ω 伏的单相电

源升压到 2.6 千伏，利用控制电路发出的控

制脉冲和二个4G63 型闸流管充入串联电阻

为 300 欧、容量 1 ，800 微法的电容器。在卫

星测距时，从操作方便、 安全可靠出发，希

望停止振荡的操作简便，为此借助继电器和

延迟电路以一个开关的接通和断开控制各个

电路和电源玉作。

激光器的输入是 3 ， 600 、焦耳，进行重复

- 2'8' 一

率每秒 1 次的振荡时，因发热而不能持续振

荡，于是需要冷却水循环装置。除发热问题

外，因缸灯直接和水接触，造成放电时有离

子析出，这就导致了冷却水电阻的急剧劣

化。为将它抑制到一定的值，使流量 达 100

厘米3/秒。冷却水本身也要通过净水制造装

置以进行纯化。

激光振荡器射出射束的发散角，测定结

果是 4 毫弧度，根据跟踪的要求，借助使用

倍率为 10 倍的伽利略望远镜式的准直仪，可

使其在 0.6~5.6 毫孤度的范围内变化。除.

了改变发散角外"调整接收望远镜、瞄准望

远镜和激光的光轴，使之重合也需要准直仪，

为此附加了可以取换的瞄准目镜，把整个准

直仪安装在半固定式的微动台上。这部分的

装置示于图 2二

其次在捷克光振荡器和准直仪之间安置丁

分束器， 一部分激光振荡光由 SGD-I00 型

光电二极管接收，产生约 2 伏的脉冲进入计

数器的起动器1。

在迄今为止的实验中，激光器已经受了
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(2) 接收部分

如图 3 所示，接收部分由卡塞格伦式接

收器、连接光学系统和光电转换部分构成。

如前所述，在装置设计时￥为了限止视场

监控器 角， 需要加长焦RË ; 而另一方面，为了减

图 2 激光准直仪及微动台.

大约 42 ，000 次的振荡，但红宝石在平均 经

过 10 ，000 次振荡后急剧损伤，从而需 要调

换。

将上述激光发射部分的主要规格汇总起

来示于表 1 。

表 l 激光发射部分规格

项 自

(1) 激光振荡部分

方式

振荡波长

激光输出

脉冲宽度

能量

脉冲重复率

发散角

(2) 激光器电原

各种参数

转镜式 Q开关红宝石激光

器

6 ， 943 埃

平均 20 兆瓦

50 毫微秒

1 焦耳

每秒 1 "，-， 30 次 (可变 )

4 主运弧度 (无准直仪)

0 . 6 "，-， 5 .5 毫弧度 (使用准

直仪)

输入 (氨灯的输入) I 3 ， 600 焦耳

使用定额 | 每秒 1 次. 6 分钟

(3) 冷却水循环装置

流量

一次使用定额

激光准直仪

形式

有效直径

物镜焦距

目镜焦距

100 厘米31秒

每秒 1 次. 6 分钟

带微动台的伽里略望远镜

100 毫米

700 毫米

70 毫米

轻重量又需要极力缩短整个的长度。为此采

取卡塞格伦结构的形状以力图减轻重量。 另

有效焦距 5000 酒

图 3 接收光学系统结构图。

外，镜面在铝镀层上面还镀上 Si02。这样，

聚焦光束通过滤光片、可变光阑、瞄准光轴

重合用的光学系统后，到达光电倍增管的光

电面。 根据不同的使用目的，可以插入各种

滤光片，如红外、ND、干涉滤光片 (70 埃)等

等。 光阑是采取外部可变的方式，视场的可

变范围是 3~20 分 。 图中的瞄准重合用的光

学系统， 在调整光轴平行时需要用到它。 图

4 是光学连接系统和光探测部分的外形图。

图 4 连接光学系统和光探测部分。

2. 跟踪系统

为了进行实验，除上述的激光发射部分

和接收部分以外，还需要有安装它们并使之

以很高的精度指向卫星方向的跟踪支座。 跟

踪方式可有多种考虑，例如象美帝斯密森天

文台进行的那样，约每 30 秒发射 1 次激光，
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在卫星以高速横穿天空期间，根据预先计算

的激光发射和该时刻的预报位置，以手动的

方式不断跟踪。与此相反，本装置采用了象

美帝国家航空和宇窗航行局等单位所采用的

那种方式，即根据电子计算机预先计算了的

每秒钟的卫星位置，有条不紊地转动支座，

跟踪中经常保持每秒发射一次激光。 如果每

发射一次，都能接收到来自卫星的反射，使

观察得以成功，那么从收集轨道数据的目的

出发，一分一次的频率就已足够;但可以想

象，由于跟踪精度和反射光电平的波动等种

种原因，使接收率下降，于是就要采用上述

h
u事
萨AF

肿

的这种方式。但是，既使是采用这种方式，

在跟踪中也要经常监视卫星，要有补偿手

段，以便当卫星偏离预定位置时，随时修正

激光发射和接收部分光轴的方向。考虑了这

种机构以后才使跟踪带有逆向反射器的卫星

成为可能。

(1)支座

支座是将微波用的经纬台式无线支座一

部分加以改造而成，其电路系统如图 5 所

示。除了激光发射、 接收部分以外，还装有

. . 

导向望远镜，外形如图 6 所示。图 6 中位于

仰角轴下面的平衡锤在平衡时须用到它。

• 
主电动机

阔步直射机

注:只画出了仰角革统布万缸角革统其中的-个

图 5 支座电路系统图.

驱动装置的主电动机是输出 0.5 马力

(仰角)、 0.75 马力(方位角)的直流电动机，

最大转速 2.5 0/秒(仰角)、 5 .40/秒(方位角) 。

用可控硅整流器点弧角控制供给电动机电枢

的电压，借此控制速度 F 根据卫星跟踪的需

要，最小速度可调到最大速度的 1/100。

图中l>是性能良好的高增益直流放大

器，将下述的角度程序装置中产生的误差电

压接到输入端， 在放大器内加上测速发电机图 6 跟踪装置主体.
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的反馈电压，以进行程序跟踪控制。此外，

如果从输入端以手动的方式给予一定的直流

电压，那么装置就以与此时电压相对应的一

定的角速度旋转，这对于以于动的方式把支

座转到所需方向时是必要的。

此外，电位计与方位轴和仰角轴直接连

接，以便在程序工作时测定所需的位置。同

步发射、接收器用于探测位置，轴的角度的

读取误差可达 0.03 度以下。

(2) 导向望远镜

在人造卫星的跟踪过程中，它用来测获

不断反射太阳光而闪闪发光的卫星，以确认

激光发射、接收轴是否精确地指向卫星。由

于清楚地知道，在本装置中用一般市场上出

售的或标准的天体望远镜是不可能稳定地跟

踪 8 级程度的卫星阳，于是通过微动台将二

台在天文台上使用的"远地点"望远镜和"彗

星探寻"望远镜安装在支座上。

;一仁3一/

每秒-/1(11<冲外iII节铺il\'t

表 2 示出了它们的规格。装置中把视场

的十字线及其可动机构("彗星探寻"望远镜

才有)和亮度可变的照明装置都考虑到了。

表 2 导向望远镜规格

品 名 1"远地点"望远镜1"慧星探寻"望远镜

方 式 I 5 时折射式 8 时折射式

放大率 20 32 

开口直径 12.5 厘米 20.0 屋米

视场角 2.4 度 ' 1. 0 度

照明十字线 | 有 | 有

十字线可动机构| 无 | 有

(3) 角度程序装置

角度程序装置是用来使支座沿着预测的

轨道转动的，它作为支座跟踪的最佳方式有

必要加以研制。出于这样的目的，制作了如

图 7 所示的角度程序装置。图 8 是它的外形

图。

挂 计算咆13 1<画出T仰角草草租方也角罩缆'‘中的-1"

图 7 角度程序装置系统图。

该装置在读出事先由电子计算机计算的

预测跟踪角度，并把它们和仰角和方位角的

实际位置比较时，要求产生适当的伺服偏差

信号以修正跟踪支座的位置。

用电子计算机把预测轨道穿孔在 8 位纸

带上，其内容通过由与数字钟(下述)的时刻
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同步的 1 秒 1 次的节拍脉冲驱动的纸带读取 示的补偿偏压而使激光发射、接收部分的光

机读取。这样由纸带读取的角度随时间呈阶 轴和卫星一致时所需的角度大小看作为系统

图 8 角度程序装置外形图。

梯形的电压波形，另一方面，因支座的运动

是连续的，故这样相减所得的误差呈三角波

形。所以，图中 SI 每秒一次接通约 100 毫

秒，其间 900 毫秒则以电容器 Cl 充电电压

的形式滞留着，这样使偏差讯号自动获得内

插处理。其结果是，轨道预报每秒一次就可

以了，而附带的长度也可较短，每次行程测

试约 10 米。

此外，进一步提高程序跟踪精度的方

法，对以上得到的偏差电压进行积分，把偏

差电压的输出加起来。这对于去除上述的自

动控制系统的恒定速度偏差是必要的。

关于跟踪误差需要说及的是，用误差显

示计就能记录图 7 中支座的跟踪精度。即这

是由电位计决定的支座位置和纸带的指令位

置之差。如果现在把这个指示值看作是动态

的位置精度，那么对于典型的驱动带是小于

0.1 度。另一方面，实际的卫星跟踪系统的

跟踪精度受到电位计的分辩力和线性性、支

座垂直轴的倾斜、光轴重合的精度、预报纸

带相对一个卫星的精度等种种因素的影响。

就这一点而言，可将借助调整图 7 中 R7 所
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精度。其大小为 0.5 度左右。导向望远镜的

视场角如表 2 所示，高于1. 0 度，实际跟踪

卫星时，它能将卫星确定地捕捉在视野内。

3. 测距系统

测距系统(图 9 )由激光发射部分、控制

角度程序装置的系统以及卫星距离测定系统

构成，后者使用 100 兆赫计数器的时间间隔

测定组件，驱动它的起止信号分别从激光分

束器和光电倍增管的输出放大器 (发射极跟

随器)中取出。此时，测量时间间隔组件的

数据就存储一次，在装置中还需要数字打印

机以便在数据回复成零以前进行打印记录。

但是，因为只有在计数器时间间隔测定完

结时打印机才可工作，所以要有一种选通机

能以给出打印指令信号。 此外，光电倍增管

的发射极跟随器的输出在进入计数器前，要

通过电压振幅阔门，这可以避免因为外光部

或光电子倍增管本身的噪声等引起计数器的

运转，与此同时，它对于控制引起计数器运

转的输入信号最低光电予数是必要的。

用数字钟产生 1 秒 1 次的"节拍脉冲"作

为同时驱动激光发射部、角度程序装置和测

距系统的信号。在数字钟里，作为三次时间

标准的 1 兆赫振荡器发出讯号的频率，通过

为与外部时间标准同步的时间藕合电路而分

频降至每秒一个脉冲。这样获得的节拍脉冲

前沿与外部标准时间，例如 JJY 同步F 同

时，由并列的数字打印装置将这一时间的表

示、测定信息记录下来。

基于转镜 Q 开关的机理，激光器不能

做到在节拍脉冲起始的同时发出巨脉冲，一

定伴随有几毫秒的时间延迟。但这与观察上

的精度并不矛盾。其理由是，在 10 毫秒期

间卫星仅移动 70~80 米，而另一方面，激



接程序装置-

每秒 1 次脉冲

每秒 1 次脉冲

来自贝卡纳相机

H~赫频率标准

起始

日本标准时间
(世界时间)

剧
一
门

、
阀

R亏信止停止阻

c三:118口
-工 ~JI . 光电倍增管

, 

图 9 测 E巨系统图.

-. 

光束在卫星附近的发散直径约为 1~2 公里。

为了正确测定相对节拍脉冲的激光发射时

刻，就需要延迟时间间隔计数器。这种计数

器用节拍脉冲起动，用来自激光分束器的信

号使其停止，以 10 微秒的精度计测发射激

光的时刻。

延迟计数器的数据也是一次存贮，和上

述的时间间隔测定结果一起进行打印。

此外，为了进一步改善光电倍增管所得

接收信号的信噪比，使用了"距离选通"。与

前述电压振幅阔门不同，它是时间阔门。事

先，用电子计算机预测卫星的距离，除了在

预计应接收到回波的前后很短的时间(约1毫

秒) ，此外，使射极跟随器的输出无法截止计

数器的运转。它确能有效地去除外部光、近

距离的散射光和光电子倍增管本身的噪声。

图 10 是测距装置的外形图。

图 10 测距装置.
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实地试验结果和研究

1.实验方法

在东京天文台堂平观察所(琦玉县都几

川村， 高度 876 米)新设了 5x8 米的观察

室，安装了上述的装置，以进行实地卫星实

验。和天体望远镜的情况一样，也要选择观

察条件好的场所，这是因为红宝石激光的波

长是可见光谱中的一种波长(红色波段)，如

果天不晴朗，则不能进行观察作业 F 从导向

望远镜监视，眼跟卫星的角度考虑，为了稳

定地看到 8 级光度的卫星，空气中的尘埃和

烟雾必须要少。

另外，如果在不久的将来进一步提高卫

星的预报精度，并改善支座的精度，那么甚

至在白天也有可能进行激光观察，那时恐怕

也不要望远镜的监视了。图 12 示出了安装

在观察室里的试制装置的设置情况。

图 11 靶板设置情况，

此外，为了提高卫星测距的精度，需要

测定装置本身的光线折回时间，事先知道装

置内部的延迟时间，以此对测距时间进行补

偿。为此， 在相距约 900 米的地方安置了如

图 11 所示的靶板。
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图 12 观察室 .

如照片所示，靶板上安装了 4 点的标记，

与激光发射部、接收部、导向望远镜相对应，

以便平行地调整光轴。另一方面，用倾斜成

45 度的板使激光再次扩散反射后被接收部

接收。测定的结果是，装置内的延迟时间约

为 100 毫微秒。相对于这个靶板的测距试验

结果，与使用经纬仪的测距结果是一致的，

仅差 20 厘米。

2. 观测作业的概要和装置的运转

下面按照操作程序，概述一下装置在进

行实验期间的运转方法z

(1)研究了卫星的姿态、角度以后，就

要选择作为跟踪对象的卫星，并决定观察日

期F

(2 )用电子计算机算出与进行实验的卫

星轨迹相对应的预测数据，从而作成轨道纸

带;

( 3 )使用作为准直仪组成部分的特殊光

轴糯合装置，在白天事先调整激光光轴，使

这装置中十字线的中心与激光光束中心相一

致;

也就是说激光光轴是这样调整的 z 将激

光束射到靶板上，确认击中位置的中心位置。

然后调换准直仪中的反射镜，使十字线的中

心和这一位置相一致z

(4) 利用靶板进行调整，使激光发射部、

接收部和导向望远镜的光轴彼此平行z

( 5 )借助北极星调整光轴的平行度F

(6 )检查装置，在卫星来到之前，进行



激光发射试验、地面目标测距试验和运用纸 的时间、观察终了的时刻、预报时间间隔等

带的支座运转试验，以确认整个系统的正常 作为计算机的输入数据，就能计算卫星的预

工作 F 测轨道。

(7)在观察前的 20 分钟打开屋顶，打 计算机的计算结果，除了瞬时仰角、方

孔的轨道纸带相应于 6 分钟观测时间，将支 位角、 直接距离、亮、暗 (Shine 、 Dark) 外，

架方向与这观测时间的起始时的位置(开始 还求出每间隔 20 秒时间的激光束往返预测

看到卫星的方向)相重合。 时间、地心角、位相角等各个项目，并打印

( 8 )眼踪开始后，用纸带进行录音，需 出来。另一方面，每秒的仰角、方位角所附

要时还可用人造偏光板摄影记录接收波形， 加的特殊偏置值以 0.1 度单位打孔在纸带

记下所需的情况; (8 位电子计算机用)上，实验时送入角度程

(9 )跟踪终了后，研究所得的数据。 序装置。这种偏置值是一个常数，取决于安

以上是装置的运转方法，但如一次对几 在支架上的电位计的安装角度，对于方位角 ，

个卫星轨道进行实验时， (3)~(6) 的操作 每转一圈有一个不连续点。

可省略。通常到实验开始所需的时间是 4 小 4. 实地试验结果及考察

时。 我们运用上面试制的装置，从 1968 年

此外，实验能否进行与月令有关，以满 12 月起进行了实地试验，但在实际卫星测

月这一天为中心，前后的 5~7 天因天空过 距时，由于各种性能有必要进一步改善，以

于明亮而无法看到卫星。通常认为气象对进 及天气等等理由，尽管对卫星预报轨道实验
‘' 

行实验也有很大影响。进行实验时，空中有 进行了 160 次之多，但仍未得到数据。 1969

云是不行的，需要无云的晴天。 年 3 月 ~6 月的整个实验期间，只有几天是

3. 预测轨道的方法 晴朗的好天。

预测轨道的计算可以说是这次研制工作 然而在 1969 年 6 月 8 日~1O日幸运地

的协作性环节。现在是每周一次，通过东京 碰上了好的月令和晴天，进行了实验，于 6

天文台与斯密森天文台连络获得卫星的轨道 月 8 日 22 时 27 分 00 秒〈日本标准时间) , 

参数，以这些参数为基础用天文台的电子计 成功地接收到了由北向南穿过日本上空的

算机进行预测轨道的计算。今后打算与日立 GEOS-B 卫星上的反射光，发现的距离为

电子公司合作，用它的科学计算用的小型计 1 ， 638.886 公里。

算机 HITAC-I0 替换天文台的计算机。 本试验在 6 月 7 日 ~10 日，对 GEOS-

从斯密森天文台获得的参数是，给出参 B、 DIADEME-l 、 DIADEME-2 这三个卫

数的时刻、轨道长半径、近地点平均离角的 星进行实验，每天各测 4 个轨迹，共计 16 个

二次时间变化率、轨道倾斜角、轨道离心率、 轨迹，其中由于天气的缘故，如表 3 所示，只

升交点经度、升交点经度时间变化率、近地 是对 8~10 日的三个轨迹得到了测距数据。

点引数、近地点引数的时间变化率、近地点 在这些结果中，就10 日的 DIADEME-2

平均离角、近地点平均离角的一次时间变化 的轨迹，把对应于激光发射时刻的激光往返

率、轨道离心率的时间变化率等，再加上给 时间与电子计算机的预测值相比较，描绘成

出观察地点的纬度、经度及高度、观察开始 曲线示于图 13。
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测距结果

时 |司 激光测距
连续测距次数

卫 星名称 日 期
( 日本标准时间 ) 次数

二生伫主 4 秒

GEOS-B 1969年 6 月 8 日 22 点 25 分 00 秒"，， 31 分 00 秒 8 O 

DIADEME-1 1969年 6 月 9 日 2 点 33 分 00 秒"，， 39 分 00 秒 17 

DIADEME-2 196叩月 10 8 1 2 点叫叫"，，28 分 00 24 。 o I 1 

表 3

14 所示，观察时间取在横轴上，到卫星的距

离取在纵轴上，假定激光测距所得的测距值

的曲线是 0，由轨道计算所得的距离的预测

值的曲线是 C，那么 C 相对于 O 一般伴随

有 0~5 秒左右的时间偏差。现在， 将激光

测距时刻的 C 值(不考虑时间偏差)逐个由

电子计算机重新计算出来，再逐个取 O~C

的代数差，如果 O 是真正的测定值，那么如

图所示差值 L 对时间大致呈直线状。 相反，

若测距值是光电增倍管噪音之类的随机值，

那么就不会有这样的直线得出。我们用这种

方法检查的结果，在三次行程观测中，都确

切得到与直线偏差约 30 毫微秒的 O~C 值。

由此可知，测距确是由人造卫星来的反射波

实现的。

11 .0ω 

3己
些0.000

古Z

39删
走
运
弄4 8唰i

捺 l

7 盹0' 咽.--.言

一 17广点 i世桌时1百1)面刻(分)

入造卫星 DIADEME-2 的

mu巨数据。

1969 年 6 月 9 日

在东京天文台堂平观察所观察

实线: 电子计算机的预测l轨道

。: 观察数据，根据预测轨道在士 30

毫微内算出。

图 13

川

东叫刷刻的预测距离
A俨末激光测E巨值

矿Ji

i i i ; 观察时间

用 O-c 法检查测距结果.

。由槽

图 14

4y

av 

e-4U10 

在上面的试验结果中，由于光电倍增管

不进行冷却，处于常温，所以因光电倍增管

本体发生的噪声而触发计数器的可能性也是

很大的。但是跟踪试验中根据纸带记录器录

音下的观察状况，能精确地知道卫星处在表

示激光光轴的十字线中心.的时刻，试验终结

分析的结果，发现这一时刻与图中描绘的测

距时刻完全一致。另外，在 2~4 秒钟期间，

以 1 秒的间隔，可以得到 1 个地方的几点的

测距，这从上述光电倍增管的暗噪声的随机

性是无法考虑的。

为了进一步确认测距值是由人造卫星的

返回光所导致的，作了如下的检查。即如图
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结 语
得了所期望的性能。通过这样的各种试验所

得的实验数据都是第一次。

如上所述，本装置经过现场试验，就装 参考资料(略)

置性能、 实际的跟踪卫星能力以及包括望远 取自竹内端夫，富田弘一郎 l主护 <<B 立评论~，
镜在内的光学系统进行了总合试验，大致获 1970, 52', Jl.\! 4, 45",51 

空间通讯中的激光和毫米波系统的比较

对世界通讯网的首要要求是有一种能把 后就能就绪。但在另一方面，由三个地球卫

, 

大量信息从一个通讯卫星传送到另一个卫星

上去的有效方法。

正在考虑达到此目的的两种技术 z 一种

是毫米波系统，另一种是激光系统。最近有

人比较了这两种方法。已得出结论，即两种

方法都行。毫米波系统更容易早日投入使

用，但是激光系统归根结底还芫比较好的。

在深空通讯中，从宇宙飞船到宇宙飞

船，采用激光系统是唯一的方法。

星组成的系统目前就可以设计，并在三、四

年后连同毫米波技术投入工作。这种系统能

把信息从地面或另一个卫星一一如地球资源

卫星一一传送到世界上任一地点。

在激光通讯系统中 ， 最大的问题是建成

这种系统并能工作。从微波到毫米波不需要

作巨大的探索，因为已经有很悠久的通讯

历史。但是如果今天准备设计一种激光卫

星-卫星通讯线路，那么它将采用什么形

一种能付诸使用的激光系统大约在五年 式?

如

J息~
图 1 如果三个地球同步卫星 " 图 2 利用这种全球通讯系统.可以将从地面或另一卫星发射

相隔1200，就能进行世界范围 来的信息转送到地球上任一点.这种系统将在 4 年之后连同

内的通讯. 毫米波技术一起投入工作.
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