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　 　 Ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｂｅｃｏｍｅ ｔｈｅ ｓｔａｎｄａｒｄ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙ ｅａｒｔｈ ｏｒｂｉｔ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｗｉｔｈ
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ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｃａｎ ｂｅ ｔｈｅ ｂａｃｋｕｐ ｏｆ ｔｈｅ ｏｔｈｅｒ ｔｗｏ． Ｂｕｔ ｉｆ ａ
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ｔｈｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ ｗｉｌｌ ｂｅ ２ ｔｏ ３ ｔｉｍｅｓ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｗｉｔｈｏｕｔ
ｆａｉｌｕｒｅ， ｗｈｉｃｈ ｍａｙ ｅｘｃｅｅｄ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｗｏｒｋ ｔｉｍｅ． Ｉｎ
ｔｈｉｓ ａｒｔｉｃｌｅ， ａ ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ ｗｉｔｈ ６
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Ｓｃｈｅｍｅｓ

　 　 ４ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｒｅ ｍｏｕｎｔｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｂａｃｋ ｆｌｏｏｒ， ｎｅａｒ ｔｏ
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ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｐｏｉｎｔｓ ｔｏ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｃｅｎｔｒｏｉｄｉｎｇ ｌｏｃａｔｉｏｎ． Ｉｎ ｔｈｉｓ
ａｒｔｉｃｌｅ， ｔｈｅ ｉｎｉｔｉａｌ ｍａｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｏｎ ｏｒｂｉｔ ｉｓ
３ ２００ ｋｇ， ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ ｉｎ
１５ ｙｅａｒｓ ｉｓ ａｂｏｕｔ ７００ ｍ ／ ｓ， ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔ ｏｆ ａ ｅｌｅｃｔｒｉｃ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｓ ４０ ｍＮ， ａｎｄ ｔｈｅ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｉｍｐｕｌｓｅ ｏｆ ｉｓ
４０ ｍＮ， ｔｈｅ ａｌｌｏｗｅｄ ｍａｘｉｍｕｍ ｗｏｒｋ ｔｉｍｅ ｏｆ ａ ｔｈｒｕｓｔｅｒ
ｉｓ １５ ０００ ｈ． Ｔｈｅｎ ｉｎ ｎｏｒｍａｌ ｃａｓｅ ｅｖｅｒｙ ｔｈｒｕｓｔｅｒ􀆳ｓ ｗｏｒｋ
ｔｉｍｅ ｉｓ ８ ０００ ｈ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｆｏｕｒ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ．
Ｉｆ ａ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｅｎｃｏｕｎｔｅｒｓ ｆａｉｌｕｒｅ ｏｎ ｅａｒｌｙ ｓｔａｇｅ ｏｆ
ｌｉｆｅｔｉｍｅ， ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｗｏｒｋ ｔｉｍｅ ｏｆ ｔｈｅ ｂａｃｋｕｐ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｓ １８ ０００ ｈ， ｗｈｉｃｈ ｅｘｃｅｅｄｓ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ ｗｏｒｋ
ｔｉｍｅ．

Ｓｏ， ｎｅｗ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ
ｓｈｏｕｌｄ ｂｅ ｍａｄｅ ｂｙ ｍｅａｎｓ ｏｆ ａｄｄｉｎｇ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｓ ｌｉｔｔｌｅ
ａｓ ｐｏｓｓｉｂｌｅ， ｄｅｓｉｇｎｉｎｇ ｎｅｗ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｒｅｄｕｃｉｎｇ
ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｗｏｒｋ ｔｉｍｅ ｏｆ ａ ｔｈｒｕｓｔｅｒ．

Ｉｆ ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｓ ａｄｄｅｄ （ ｓｏｕｔｈ ｓｉｄｅ ｆｏｒ
ｉｎｓｔａｎｃｅ）， ｔｈｅ ｗｏｒｋ ｔｉｍｅ ｏｆ ｔｈｅ ｒｅｍａｉｎ ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｎ
ｎｏｒｔｈ ｓｉｄｅ ｗｉｌｌ ｎｏｔ ｂｅ ｃｈａｎｇｅｄ， ｗｈｉｃｈ ｃａｎｎｏｔ ｍｅｅｔ ｔｈｅ
ｌｉｆｅｔｉｍｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ． Ｓｏ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｒｅ ｎｅｃｅｓｓａｒｙ．
Ｔｈｅ ｓｃｈｅｍｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｒｅ
ａｓ ｂｅｌｏｗｓ．

（１） Ｔｗｏ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ａｒｅ ｍｏｕｎｔｅｄ ｉｎ
ｓｙｍｍｅｔｒｙ ｍｅｔｈｏｄ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｅｘｉｓｔｉｎｇ ｆｏｕｒ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ，
ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．１ ａｎｄ Ｆｉｇ．２ （ ｔｈｅ ｅｘｉｓｔｉｎｇ ｆｏｕｒ ｔｈｒｕｓｔｅｒ
ｉｓ ｎｕｍｂｅｒｅｄ １， ２， ３， ４， ｔｈｅ ｎｅｗ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｒｅ
ｎｕｍｂｅｒｅｄ ７ ａｎｄ ８． Ｔｈｅ ｘ ａｎｄ ｙ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ ａｘｅｓ ｐｏｉｎｔ
ｔｏ ｅｉｇｅｎａｘｉｓ． Ｔｈｅ ｘ ａｘｉｓ ｐｏｉｎｔｓ ｔｏ ｔｈｅ ｅａｓｔ ａｎｄ ｔｈｅ ｙ
ａｘｉｓ ｐｏｉｎｔｓ ｔｏ ｔｈｅ ｎｏｒｔｈ ｏｎ ｏｒｂｉｔ） ．

Ｆｉｇ．１　 Ｓｉｘ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ １

　 　 （２） Ｔｗｏ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｒｅ ｍｏｕｎｔｅｄ ｉｎ
ｓｋｅｗｅｄ ｓｙｍｍｅｔｒｙ ｍｅｔｈｏｄ ｉｎ ｅａｓｔ ａｎｄ ｗｅｓｔ ｓｉｄｅ ｏｆ ｔｈｅ
ｅｘｉｓｔｉｎｇ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ， ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ． ２ （ ｔｈｅ ｎｅｗ ｔｗｏ
ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ａｒｅ ｎｕｍｂｅｒｅｄ ７ ａｎｄ ８）：

Ｆｉｇ．２　 Ｓｉｘ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２

　 　 Ｗｈｅｎ ａ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｅｎｃｏｕｎｔｅｒｓ ｆａｉｌｕｒｅ （ ｆｏｒ
ｅｘａｍｐｌｅ， ｔｈｅ ｔｈｉｒｄ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｓ ｗｉｔｈ ｆａｉｌｕｒｅ ｉｎ ｔｈｉｓ
ａｒｔｉｃｌｅ）， ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｂａｓｉｃ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｆ ｓｔａｔｉｏｎ⁃
ｋｅｅｐｉｎｇ［８ － １２］， ｔｈｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ ｍｕｓｔ ｍｅｅｔ ｔｈｅ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｂｅｌｏｗ：

Ｆ
ｍ
ＫＮ（Ｔｎｏｒｔｈ ＋ Ｔｓｏｕｔｈ） ＝ ＶｓΔｉ

Ｆ
ｍ
ＫＴ（Ｔｅａｓｔ － Ｔｗｅｓｔ） ＝ －

Ｒｓ

３
ΔＤ

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（１）

　 　 Ｉｎ Ｅｑ． （１）， （Ｆ ／ ｍ） ｉｓ ｔｈｅ ｒａｔｉｏ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｒｕｓｔ
ａｎｄ ｍａｓｓ， ＫＮ ｉｓ ｎｏｒｍａｌ ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ， ＫＴ ｉｓ
ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ， Ｔｎｏｒｔｈ ｉｓ ｔｈｅ ｓｕｍ ｏｆ ａｌｌ
ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｎｏｒｔｈ ｓｉｄｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ， Ｔｓｏｕｔｈ ｉｓ ｔｈｅ ｓｕｍ ｏｆ
ａｌｌ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｓｏｕｔｈ ｓｉｄｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ， Ｔｅａｓｔ ｉｓ ｔｈｅ ｓｕｍ ｏｆ
ａｌｌ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｅａｓｔ ｓｉｄｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ， Ｔｗｅｓｔ ｉｓ ｔｈｅ ｓｕｍ ｏｆ
ａｌｌ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｗｅｓｔ ｓｉｄｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ， Ｖｓ ａｎｄ Ｒｓ ａｒｅ
ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙ Ｅａｒｔｈ ｏｒｂｉｔ ｎｏｍｉｎａｌ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ａｎｄ ｒａｄｉｕｓ
ｏｆ ｔｈｅ ｏｒｂｉｔ， Δｉ ａｎｄ ΔＤ ａｒｅ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｑｕａｎｔｉｔｙ （ ｉｆ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｉｓ
ｆｉｘｅｄ ｐｅｒｉｏｄ， ｔｈｅ ｔｗｏ ｑｕａｎｔｉｔｙ ｉｓ ａｌｍｏｓｔ ｆｉｘｅｄ ａｓ ｗｅｌｌ）．

Ｆｒｏｍ ｆｏｒｍｕｌａ （１） ｗｅ ｋｎｏｗ ｔｈａｔ ｓｃｈｅｍｅ １ ｉｓ ａ
ｆｅａｓｉｂｌｅ ｐｌａｎ． Ｂｅｃａｕｓｅ ｔｈｅ ｒｅｍａｉｎｅｄ ｔｈｒｕｓｔｅｒ （１， ４， ５，
６） ｈａｓ ｆｏｕｒ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｉｎ ｅａｓｔ， ｗｅｓｔ， ｓｏｕｔｈ
ａｎｄ ｎｏｒｔｈ， ｔｈｒｕｓｔｅｒ ５ ａｎｄ ６ ｃａｎ ｂｅ ｔｈｅ ｂａｃｋｕｐ ｏｆ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ １ ａｎｄ ４， ｗｈｉｃｈ ｃａｎ ｓｈａｒｅ ｔｈｅ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ．
Ｔｈｒｕｓｔｅｒ ７ ａｎｄ ８ ｃａｎ ｂｅ ｔｈｅ ｂａｃｋｕｐ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔｅｒ １ ａｎｄ
４， ｗｈｉｃｈ ｃａｎ ｓｈａｒｅ ｔｈｅ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ． Ｔｈｅ ｉｎｃｒｅａｓｅｄ
ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ􀆳 ｍａｓｓ ｉｓ ｏｎｌｙ ５％ ｏｆ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｄｒｙ ｗｅｉｇｈｔ，
ｓｏ ｉｔｓ ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ ｔｏ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ ｉｓ
ｎｅｇｌｉｇｉｂｌｅ ｉｎ ｔｈｉｓ ａｒｔｉｃｌｅ． Ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｉｎｇ ｉｓ ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ
ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ􀆳ｓ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎ ｂｏｔｈ ｓｃｈｅｍｅｓ．

３　 Ｅｌｅｃｔｒｉｃ Ｔｈｒｕｓｔｅｒ Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ Ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ
Ａｎａｌｙｓｉｓ

　 　 Ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ ｍｅａｎｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｓｔｉｌｌ ｃｏｍｐｌｅｔｅ
·６５·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）， Ｖｏｌ．２５， Ｎｏ．３， ２０１８

ｔｈｅ ｔａｓｋ ｏｆ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ａｎｄ ｐｅｒｍｉｔｓ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ
ａｒｂｉｔｒａｒｙ ｆａｉｌｅｄ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ． Ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｎｅｅｄｓ ｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ Δｉ ， ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ Δｅ
ａｎｄ ｍｅａｎ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ λ［１３－１５］ ． Ｂｅｆｏｒｅ ａｎａｌｙｚｉｎｇ ｔｈｅ
ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ ｏｆ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ｓｙｓｔｅｍ， ｔｈｅ ｆｉｒｓｔ ｉｓ
ｔｏ ａｎａｌｙｚｅ ｔｈｅ ｍｉｎｉｍｕｍ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ． Ｈｅｒｅ
ｓｈｏｗｓ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ．

Ｔｈｅ ｒｅｌａｔｉｖｅ ｒｅｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ
ｃｈａｎｇｅ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ ｃｈａｎｇｅ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｏｎｅ
ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｉｓ ｆｉｘｅｄ （ ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｆｉｇ．３，
ｉｎ ｗｈｉｃｈ δｅ ＝ ａｒｃｔａｎ（ＫＲ ／ ２ＫＴ） ｉｓ ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｏｆ
ｔｈｅ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ⁃ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ， ｗｈｉｃｈ ｉｓ ｒｅｌａｔｅｄ ｔｏ ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｌａｙｏｕｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ． ＫＲ ｉｓ ｔｈｅ ｓｈａｄｏｗ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ａｔ ｒａｄｉａｌ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ａｓ ｗｅｌｌ ａｓ ＫＴ ｉｓ ａｔ ｔｈｅ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ）， ｈｏｗｅｖｅｒ， ｔｈｅ ｍｅａｎ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ
ｔｈｅ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ⁃ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｏ ｎｏｔ ａｆｆｅｃｔ ｅａｃｈ ｏｔｈｅｒ．

Ｆｉｇ． ３ 　 Ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｒｅｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ⁃
ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ

　 　 Ｔｈｅ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｎｉｍｕｍ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｖａｒｉａｂｌｅｓ ｔｈａｔ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｉｎｇ ｉｎ ａｎｙ ｗａｙ ｔｏ ａｃｈｉｅｖｅ
ｃｏｍｐｌｅｔｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ａｎｄ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ａｒｅ
ｎａｍｅｄ ａｓ ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ．

Ｔｈｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ ｃｈａｎｇｅ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ
ｖｅｃｔｏｒ ｃｈａｎｇｅ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｏｎｅ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒ Ｎ ｔｉｍｅｓ
ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｒｅ：
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（２）

Ｗｈｅｒｅ ΔＶｋ ｉｓ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ， ｌｋ ｉｓ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ａｔ ｔｈｅ ｍｉｄｄｌｅ ｔｉｍｅ ｏｆ ｉｇｎｉｔｉｏｎ， ｉ－ｋ ａｎｄ ｅ－ ｋ ａｒｅ
ｕｎｉｔ ｖｅｃｔｏｒｓ．
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é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｅ－ ｋ ＝
１

４Ｋ２
Ｔ ＋ Ｋ２

Ｒ

２ＫＴ

ｃｏｓ（ ｌｋ）
ｓｉｎ（ ｌｋ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＋ ＫＲ

ｓｉｎ（ ｌｋ）
－ ｃｏｓ（ ｌｋ）

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

æ

è
ç

ö

ø
÷

（３）
ｗｈｅｒｅ ｉ－ｋ ａｎｄ ｅ－ ｋ ａｒｅ ｏｎｌｙ ｒｅｌａｔｅｄ ｔｏ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｌａｙｏｕｔ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ａｔ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ
ｉｎｓｔａｎｔ ｏｆ ｉｇｎｉｔｉｏｎ． Ｔｈｅ ｐｈａｓｅ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｉ－ｋ ａｎｄ ｅ－ ｋ ｉｓ
ｆｉｘｅｄ． Ｉｔ ｃａｎ ｂｅ ｋｎｏｗｎ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ
ｃｈａｎｇｅ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ ｃｈａｎｇｅ ｃａｕｓｅｄ ｂｙ ｏｎｅ
ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒ Ｎ ｔｉｍｅｓ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｓｔｉｌｌ ｋｅｅｐ ｆｉｘｅｄ⁃ｐｈａｓｅ．
Ｓｏ ｉｔ ｃａｎ ｂｅ ｔａｋｅｎ ａｓ ｏｎｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ． Ａｎｄ ｉｎ ｔｈｉｓ
ｉｇｎｉｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ ΔＶｋ′ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ａｔ ｔｈｅ ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅ ｉｎｓｔａｎｔ ｌｋ′ ａｒｅ：

ｌｋ′ ＝ ａｒｇ ∑
Ｎ

ｋ ＝ １
ΔＶｋ ｉ

－

ｋ( )

ΔＶｋ′ ＝ ∑
Ｎ

ｋ ＝１
ΔＶｋ ｉ

－

ｋ

ì

î

í

ï
ï

ïï

（４）

　 　 Ｓｏ， ａ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｏｎｌｙ ｈａｓ ｔｗｏ ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ ｔｏ
ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ， ｎｏｔ ｒｅｌａｔｅｄ ｔｏ ｉｇｎｉｔｉｏｎ
ｔｉｍｅｓ． Ｂｅｃａｕｓｅ ｔｈｅ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｉｎｃｒｅｍｅｎｔ ａｎｄ ｔｈｅ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ
ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ａｒｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ ｃｈａｎｇｅ，
ｗｅ ｃａｎ ｕｓｅ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ ｃｈａｎｇｅ ａｓ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｖａｒｉａｂｌｅ． Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｅ ｓｅｐａｒａｔｅｌｙ，
ｔｈｅ ｃｈａｎｇｅ ｏｆ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｖｅｃｔｏｒ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒ
ｉｓ：

　 Δｉ
Δｅ

é

ë
êê

ù

û
úú ＝

Δｉ１ｘ ＋ Δｉ２ｘ
Δｉ１ｙ ＋ Δｉ２ｙ
Δｅ１ｘ ＋ Δｅ２ｘ

Δｅ１ｙ ＋ Δｅ２ｙ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

＝

　 　 　

１ ０ １ ０
０ １ ０ １

ｃｏｓδ １ｅ ｓｉｎδ １ｅ ｃｏｓδ ２ｅ ｓｉｎδ ２ｅ

－ ｓｉｎδ １ｅ ｃｏｓδ １ｅ － ｓｉｎδ ２ｅ ｃｏｓδ ２ｅ

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

ｉ－１ｘ

ｉ－１ｙ

ｉ－２ｘ

ｉ－２ｙ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

＝

　 　 　 Ａ

ｉ－１ｘ

ｉ
－

１ｙ

ｉ－２ｘ

ｉ－２ｙ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú

（５）

ｗｈｅｒｅ Δｉ１ｘ， Δｉ１ｙ， Δｉ２ｘ， Δｉ２ｙ ａｒｅ ｆｏｕｒ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｖａｒｉａｂｌｅｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｃａｎ ｐｒｏｖｉｄｅ． Ｉｆ

·７５·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）， Ｖｏｌ．２５， Ｎｏ．３， ２０１８

ｔｈｅ ｍａｔｒｉｘ Ａ ｉｓ ｆｕｌｌ ｒａｎｋ， ｔｈｅ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｈａｖｅ ４
ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ ｔｏ ｔｈｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ａｎｄ
ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒｓ． Ｉｔ ｃａｎ ａｃｈｉｅｖｅ ｔｈｅ ｃｏｍｐｌｅｔｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｔｏ ｔｈｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｖｅｃｔｏｒｓ． Ｔｈｅ
ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｍａｔｒｉｘ Ａ ｉｓ ｆｕｌｌ ｒａｎｋ ｉｓ：

ｄｅｔ（Ａ） ≠ ０⇔
　 ｃｏｓδ１ｅ － ｃｏｓδ２ｅ( ) ２ ＋ ｓｉｎδ１ｅ － ｓｉｎδ２ｅ( ) ２ ≠
　 ０⇔δ １ｅ ≠ δ ２ｅ

（６）
Ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ｆｏｒｍｕｌａ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｍａｔｒｉｘ Ａ

ｉｓ ｆｕｌｌ ｒａｎｋ ｗｈｅｎ δ１ ｅ≠δ２ ｅ ． Ｂｅｃａｕｓｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ δｅ
ｉｓ ｏｎｌｙ ａ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｌａｙｏｕｔ ｐｏｓｉｔｉｏｎ， ｔｈｅ
ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ ｃａｎ ｂｅ ｄｒａｗｎ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ２
ａｒｂｉｔｒａｒｙ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｈａｓ ４ ｃｏｎｔｒｏｌ ｄｅｇｒｅｅｓ ｏｆ ｆｒｅｅｄｏｍ ｔｏ
ｔｈｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ａｎｄ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ． Ｗｈｉｌｅ ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ
ａｎｇｌｅ ｏｆ ２ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｓ ｃｌｏｓｅ， ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ｖｅｃｔｏｒ
ｓｙｎｔｈｅｓｉｓ， ｔｈｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｏｆ ｍａｉｎｔａｉｎｉｎｇ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｓ
ｖｅｒｙ ｌｏｗ． Ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｏｆ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｓ
１８０° ｆｒｏｍ ｅａｃｈ ｏｔｈｅｒ， ｔｈｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｏｆ ｓｔａｔｉｏｎ
ｋｅｅｐｉｎｇ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｉｓ ｔｈｅ ｂｅｓｔ．

Ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ ｍｅａｎ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ｏｎｌｙ ｎｅｅｄｓ
ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｔｈｒｕｓｔ ａｎｄ ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｃａｎ ｏｎｌｙ ｐｒｏｖｉｄｅ ｔｈｅ
ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｔｈｒｕｓｔ ｔｏ ｔｈｅ ｅａｓｔ ｏｒ ｔｈｅ ｗｅｓｔ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｚｅｒｏ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｆｒｅｅｄｏｍ ｄｅｇｒｅｅ ｏｆ ｍｅａｎ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ． Ｔｈｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｆｒｅｅｄｏｍ ｄｅｇｒｅｅ ｏｆ ｍｅａｎ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ｉｓ １ ｉｎ ｔｈｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
ｔｈａｔ ｔｈｅｒｅ ｉｓ ａ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｗｈｉｃｈ ｃａｎ
ｐｒｏｖｉｄｅ ｔｈｅ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｔｈｒｕｓｔ ｔｏ ｔｈｅ ｅａｓｔ ｏｒ ｔｈｅ ｗｅｓｔ ａｔ
ｔｈｅ ｓａｍｅ ｔｉｍｅ．

Ａｓｓｕｍｅ ｔｈｅ ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ
ｉｓ ６００ ｍｍ， ｔｈｅ ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ｄｉｓｔａｎｃｅ ｉｓ ２ ６００ ｍｍ，
ｔｈｅ ｃｅｎｔｒｏｉｄ ｈｅｉｇｈｔ ｉｓ １ ６００ ｍｍ （ ｔｈｅ ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｏｆ
ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｓ ｐｏｉｎｔｅｄ ｔｏ ｃｅｎｔｒｉｏｄ） ． Ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ
ａｎｄ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｔｈｒｕｓｔ ｏｆ ｔｈｅ ８ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎｖｏｌｖｅｄ ｉｎ ｔｈｅ
ｓｃｈｅｍｅ １ ａｎｄ ｔｈｅ ｓｃｈｅｍｅ ２ ａｒｅ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅ １．
Ｔａｂｌｅ １　 Ｔｈｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｔｈｒｕｓｔ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ

Ｉｎｄｅｘ ｏｆ ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ

Ｃｏｕｐｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ
δｅ（°）

Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｔｈｒｕｓｔ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

１ ６９．４４４ ０ Ｅａｓｔ

２ １１０．５５６ ０ Ｗｅｓｔ
３ ２４９．４４４ ０ Ｅａｓｔ
４ ２９０．５５６ ０ Ｗｅｓｔ
５ ９０．０００ ０ Ｎｏ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ
６ ２７０．０００ ０ Ｎｏ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ
７ ５３．１３０ １ Ｅａｓｔ
８ ３０６．８６９ ９ Ｗｅｓｔ

　 　 Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ａｎａｌｙｓｉｓ， ｉｔ ｃａｎ ｂｅ ｋｎｏｗｎ
ｔｈａｔ ａｍｏｎｇ ４ ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ １， ２，
３ ａｎｄ ４， ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｔｈａｔ ｃａｎ ａｃｈｉｅｖｅ ｃｏｍｐｌｅｔｅｌｙ
ｍａｉｎｔａｉｎｉｎｇ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ｉｎｃｌｕｄｅｄ： １－２， １－４， ３－２， ３－４，
ａｎｄ ｔｈｅ ｐｅｒｍｉｔｔｅｄ ｍａｘｉｍｕｍ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ａｒｂｉｔｒａｒｙ
ｂｒｏｋｅｎ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｓ １． Ｔｈｅ ａｄｄｅｄ ５ ａｎｄ ６ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ
ｓｃｈｅｍｅ １ ａｒｅ ｎｏｔ ａｂｌｅ ｔｏ ｐｒｏｖｉｄｅ ｔｈｅ ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ
ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ， ｓｏ ｉｔ ｃａｎｎｏｔ ｉｎｃｒｅａｓｅ ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ
ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ． Ｔｈｅ ａｄｄｅｄ ７ ａｎｄ ８ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２
ａｒｅ ａｂｌｅ ｔｏ ｐｒｏｖｉｄｅ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｐｌｅｔｅ
ｍａｉｎｔａｉｎｉｎｇ ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ： ７－２， ７－４， ８－１， ８－３， ａｎｄ
ｔｈｅ ｐｅｒｍｉｔｔｅｄ ｍａｘｉｍｕｍ ｎｕｍｂｅｒ ｏｆ ａｒｂｉｔｒａｒｙ ｂｒｏｋｅｎ
ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｓ ２． Ｔｈｅ ｓｙｓｔｅｍ ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ ｉｎｃｒｅａｓｅｓ ｆｒｏｍ １
ｔｏ ２．

４　 Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｐｏｓｉｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ
Ｓｔｒａｔｅｇｙ

　 　 Ｉｎ ｔｈｅ ｌｉｍｉｔｉｎｇ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ， ｉｆ ｔｈｅｒｅ ｉｓ ｏｎｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｂｒｏｋｅｎ ａｔ ｔｈｅ ｂｅｇｉｎｎｉｎｇ ｏｆ ｌｉｆｅｔｉｍｅ， ｔｈｅ
ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｎｅｅｄｓ ｔｏ ｂｅ ｄｅｓｉｇｎｅｄ
ｐｒｏｐｅｒａｂｌｙ， ｓｏ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｌｅｆｔ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｆ ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｓ ｂａｌａｎｃｅｄ ａｓ ｆａｒ ａｓ ｐｏｓｓｉｂｌｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｌｏｎｇｅｓｔ
ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｆ ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｃａｎ ｓａｔｉｓｆｙ ｔｈｅ ｌｉｍｉｔａｔｉｏｎ
ｏｆ ｔｈｅ ｗｏｒｋｉｎｇ ｌｉｆｅｔｉｍｅ．

Ｔｈｅ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ ｓｃｈｅｍｅ １ ｓｈｏｗｓ
ｂｅｌｏｗ：

１） Ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ １， ４， ５ ａｎｄ ６ ｔｏ ｍａｉｎｔａｉｎ
ｔｈｅ ｐｏｓｉｔｉｏｎ． Ｔｈｅｓｅ ｆｏｕｒ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｅ ｅａｃｈ ｏｎｅ ｔｉｍｅ
ｕａｓ ｏｎｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｙｃｌｅ． Ｕｓｕａｌｌｙ ｉｔ ｉｓ ｔｗｏ⁃ｄａｙ ｐｅｒｉｏｄ ｆｏｒ
ｏｎｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｙｃｌｅ． Ａｆｔｅｒ ａ ｃｅｒｔａｉｎ ａｍｏｕｎｔ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｃｙｃｌｅｓ， ｔｈｅ ｆｒｅｅ ｔｗｏ ｄａｙｓ ｌｅｆｔ ａｒｅ ｓｐｅｃｉａｌｌｙ ｕｓｅｄ ｆｏｒ
ｏｒｂｉｔ⁃ｃｏｎｆｉｒｍｉｎｇ ｒａｔｈｅｒ ｔｈａｎ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ［１６ － ２０］ ．

２） Ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ １ ａｎｄ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ４ ｍａｋｅ ｔｈｅ
ｍｅａｎ ｌｏｎｇｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ｐａｒｔ ｏｆ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ．
Ａｎｄ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ５ ａｎｄ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ６ ｍａｋｅ ｐａｒｔ ｏｆ
ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ ｃｏｎｔｒｏｌ．
Ｔｈｅ ｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ １ － ４
ａｎｄ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ５－６ ａｆｆｏｒｄ ｃａｎ ｂｅ ａｄｊｕｓｔｅｄ ｉｎ ｏｒｄｅｒ
ｔｏ ｍａｋｅ ｔｈｅ ｌｏｎｇｅｓｔ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｆ ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔ ｌｏｗｅｓｔ．

Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ ｓｔａｔｉｏｎ⁃
ｋｅｅｐｉｎｇ， ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ ｔｈａｔ
ｔｈｅ ｔｉｍｅ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｐｅｒ
ｙｅａｒ ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅ ２ ａｎｄ Ｆｉｇｓ． ４ － ５． Ｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ １ － ４ ａｎｄ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ
７－８ ｉｎ １５ ｙｅａｒｓ ｌｉｆｅ ｉｓ １ ∶ １．

·８５·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）， Ｖｏｌ．２５， Ｎｏ．３， ２０１８

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｉｎｇ ｔｉｍｅ ｉｎ Ｓｃｈｅｍｅ⁃ｔｗｏ

Ｉｎｄｅｘ ｏｆ ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ

Ａｖｅｒａｇｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｔｉｍｅ
ｉｎ ａ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｙｃｌｅ

（ｈ）

Ｔｏｔａｌ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｔｉｍｅ
ｐｅｒ ｙｅａｒ（ｈ）

Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ
（ｋｇ）

Ｌｏｎｇｅｓｔ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｆ
ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｎ １ ５ ｙｅａｒｓ

ｌｉｆｅｔｉｍｅ（ｈ）

１ １．８６８ ２９２．４０６

４ ３．８２２ ５９８．２７３

５ ３．９４７ ６１７．８２４

９ ２．１５５ ３３７．３６２

６．７５３ ９ ２６７．３６１

Ｆｉｇ．４　 Ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｒｃ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ １ Ｆｉｇ．５ 　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｒｃ ｉｎ
ｓｃｈｅｍｅ １

　 　 Ｔｈｅ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ ｓｃｈｅｍｅ ２ ｓｈｏｗｓ
ｂｅｌｏｗ：

１） Ｕｓｉｎｇ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｗｈｅｎ ｍａｉｎｔａｉｎｉｎｇ ｔｈｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ （ｓｕｃｈ ａｓ １－４ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ｏｒ ７－８ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ），
ａｎｄ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｅ ｅａｃｈ ｏｎｅ ｔｉｍｅ ａｓ ａ ｃｏｎｔｒｏｌ
ｃｙｃｌｅ． Ｕｓｕａｌｌｙ ｉｔ ｉｓ ｔｗｏ⁃ｄａｙ ｐｅｒｉｏｄ ｆｏｒ ａ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｙｃｌｅ．
Ａｆｔｅｒ ａ ｃｅｒｔａｉｎ ａｍｏｕｎｔ ｏｆ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｙｃｌｅｓ， ｔｈｅ ｆｒｅｅ ｔｗｏ
ｄａｙｓ ｌｅｆｔ ａｒｅ ｓｐｅｃｉａｌｌｙ ｕｓｅｄ ｆｏｒ ｏｒｂｉｔ⁃ｃｏｎｆｉｒｍｉｎｇ ｒａｔｈｅｒ
ｔｈａｎ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ．

２） Ｔｈｅ ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ １－４ ａｎｄ
ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ７－８ ａｆｆｏｒｄ ｉｎ １５ ｙｅａｒｓ ｌｉｆｅ ｃａｎ ｂｅ

ａｄｊｕｓｔｅｄ ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｍａｋｅ ｔｈｅ ｌｏｎｇｅｓｔ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｆ
ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔ ｌｏｗｅｓｔ．
　 　 Ａｃｃｏｒｄｉｎｇ ｔｏ ｔｈｅ ａｂｏｖｅ ｓｔｒａｔｅｇｙ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔａｔｉｏｎ⁃
ｋｅｅｐｉｎｇ， ａｎｄ ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ ｔｈａｔ
ｔｈｅ ｔｉｍｅ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｉｎ
ｏｎｅ ｙｅａｒ ａｓ ｓｈｏｗｎ ｉｎ Ｔａｂｌｅ ３ ａｎｄ Ｆｉｇｓ． ６ － ９． Ｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ １－４ ａｎｄ ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ ７－
８ ｉｎ １５ ｙｅａｒｓ ｌｉｆｅ ｉｓ １．０５ ∶ １．
　 　 Ｔａｂｌｅ ４ ｓｈｏｗｓ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｔｗｏ
ｓｃｈｅｍｅｓ．

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｇｎｉｔｉｎｇ ｔｉｍｅ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２

Ｉｎｄｅｘ ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ

Ａｖｅｒａｇｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ
ｔｉｍｅｉｎ ａ ｃｏｎｔｒｏｌ

ｃｙｃｌｅ（ｈ）

Ｔｏｔａｌ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｉｎ
ｏｎｅ ｙｅａｒ
（ｈ）

Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

（ｋｇ）

Ｓｕｇｇｅｓｔｅｄ ｗｏｒｋｉｎｇ
ｔｉｍｅ ｏｆ １５ ｙｅａｒｓ
ｌｉｆｅｔｉｍｅ（ｙｅａｒ）

Ｌｏｎｇｅｓｔ ｗｏｒｋｉｎｇ
ｔｉｍｅ ｏｆ ｏｎｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｉｎ
１５ ｙｅａｒｓ

ｌｉｆｅｔｉｍｅ（ｈ）

ＮＷ（１） ６．０２０ 　 ９４２．３０３

ＳＥ（４） ７．９７６ １ ２４８．５４６ ８．０１５ ７．６９１ ９ ６０２．４７６

ＮＷ（７） ７．３２３ １ １４６．３１４

ＳＥ（８） ８．３９３ １ ３１３．７７４ ９．０００ ７．３０９ ９ ６０２．４７６

·９５·



Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ （Ｎｅｗ Ｓｅｒｉｅｓ）， Ｖｏｌ．２５， Ｎｏ．３， ２０１８

Ｆｉｇ． ６ 　 Ｔｈｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｒｃ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ １ － ４
ｗｏｒｋｉｎｇ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２

Ｆｉｇ． ７ 　 Ｔｈｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｒｃ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ７ － ８
ｗｏｒｋｉｎｇ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２

Ｆｉｇ． ８ 　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｒｃ ｗｉｔｈ ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ １－４ ｗｏｒｋｉｎｇ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２

Ｆｉｇ． ９ 　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｉｇｎｉｔｉｏｎ ａｒｃ ｗｉｔｈ ｔｈｅ
ｔｈｒｕｓｔｅｒ ７－８ ｗｏｒｋｉｎｇ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｔｗｏ ｓｃｈｅｍｅｓ

Ｓｃｈｅｍｅｓ
Ｓｙｓｔｅｍ

ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ

Ｌｏｎｇｅｓｔ
ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ
ｆｏｒ ｅｌｅｃｔｒｉｃ

ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ （ｈ）

Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ
ｐｅｒ ｙｅａｒ （ｋｇ）

Ｎｏｔｅｓ

Ｓｃｈｅｍｅ １ １ ９ ２６７ ６．７５３

Ｉｆ ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｆａｉｌｓ， ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｏｔｈｅｒ ｐａｉｒｓ ｃａｎ ａｆｆｏｒｄ ａｌｌ ｔｈｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔａｓｋｓ ｏｆ
１５ ｙｅａｒｓ． Ｉｆ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｅａｓｔ ｐａｉｒ ｏｒ ｗｅｓｔ ｐａｉｒ ｆａｉｌ， ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｃａｎｎｏｔ ｂｅ
ａｃｈｉｅｖｅｄ． Ｉｆ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｓｏｕｔｈ ｐａｉｒ ｏｒ ｎｏｒｔｈ ｐａｉｒ ｆａｉｌ， ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｏｔｈｅｒ
ｐａｉｒｓ ｃａｎ ｇｏ ｏｎ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｗｏｒｋ．

Ｓｃｈｅｍｅ ２ ２ ９ ６０２ ８．４９５
Ｉｆ ｏｎｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒ ｆａｉｌｉｎｇ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｏｔｈｅｒ ｐａｉｒ ｃａｎ ａｆｆｏｒｄ ａｌｌ ｔｈｅ ｆｉｒｉｎｇ ｔａｓｋｓ ｏｆ
１５ ｙｅａｒｓ． Ｉｆ ｔｗｏ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｆａｉｌｉｎｇ ｔｈｅ ｔｈｒｕｓｔｅｒｓ ｉｎ ｏｔｈｅｒ ｐａｉｒ ｃａｎ ｇｏ ｏｎ ｗｉｔｈ ｔｈｅ
ｗｏｒｋ．

５　 Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ

　 　 Ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｗｏｒｋｉｎｇ ｔｉｍｅ ｏｆ ａｎ ｅｌｅｃｔｒｉｃ ｔｈｒｕｓｔｅｒ
ｉｎ ｂｏｔｈ ｓｃｈｅｍｅｓ ｃａｎ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｌｉｍｉｔａｔｉｏｎ ｏｆ １５ ０００ ｈ，
ｗｉｔｈ ａｂｕｎｄａｎｔ ａｌｌｏｗａｎｃｅ． Ｓｃｈｅｍｅ １ ｈｏｌｄｓ ａｄｖａｎｔａｇｅ
ｓｌｉｇｈｔｌｙ ｉｎ ｆｉｒｉｎｇ ｔｉｍｅ ａｎｄ ｓｔａｔｉｏｎ⁃ｋｅｅｐｉｎｇ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，
ｗｈｉｌｅ ｓｙｓｔｅｍ ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙ ｉｓ ｈｉｇｈｅｒ ｉｎ ｓｃｈｅｍｅ ２， ｗｈｉｃｈ

ｍｅａｎｓ ｔｈａｔ ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｉｌｉｔｙ， ｉｓ ｂｅｔｔｅｒ． Ｉｎ ｔｈｅ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ
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