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567试验通信卫星远地点发动机飞行实验

向阳公 司 8顶雪林

摘 要

本文对5 6 7 试验通信卫星远地点发动机的设计及飞行前后的测试参数做了较全面的介绍 , 叙

述了发动机在飞行过程中的事故预想
一

与对策 9 计算出了发动机的实际飞行总冲偏差
,

并与地面试

车数据作了比较
,

验证了发动机地面试车所测总冲精度的正确性
。

�  ! :年 � 月� 日发射的
“试验卫星

” � 号及 : 月 ! 日发射的试验通信卫星所用的远地点

发动机
,

分别于 � 月 ;< 日 � =时及 : 月�< 日 ! 时
,

按地面指令正确无误地点火
,

工作正常
。

通

过
“试验卫星

” � 号
,

做了卫星通信
、

电视
、

电话
、

传真等试验
,

卫星各分系统得到了考验
。

于 : 月 ! 日发射试验通信卫星
,

于 : 月 �< 日 ! 时 :� 分 �= 秒
,

卫星远地点发动机按地面指令准

确无误地点火
,

工作正常
,

把卫星准确地送人了准同步轨道 >轨道远地点 ; ?∀ <<
2

 ≅ Α ,

近地

点 ; ? : = −
2

= ≅ Α 8
,

赤道平面东经 � : ;
。

的上空
。

卫星运转周期为 �: � ? Α Β∋ : ! − ,

比标准运行周 期一: ; =

Α Β∋ ∃
2

:−只差) ∃ Α Β∋ � �
2

: − ,

与标准同步轨道 ; ? ∀ ! = ≅ Α 只差 Χ∃ ∃ ≅ Α
。

这样高的轨 道 精 度
,

与远

地点发动机的高几何精度和高总冲精度是分不开的
,

包括了全部误 差 的 总 冲 偏 差 还 不到

一 <
2

= Δ Α
。

一
、

远地点发动机

�
2

发动机构造

远地点固体发动机是 5 6 7试验通信卫星的

一个动力变轨分系统
,

其结构如 图 � 所示
, �

为点火装置
, � 为装药燃烧室

, ; 为喷管
。

燃烧室壳体由高强二号玻璃纤维与环氧树
脂体系胶缠绕而成

,

壳体绝热层为丁睛石棉材 岁

料
,

装药为丁经复合推进剂
。

喷管由 碳 Ε 碳 复

合材料喉衬
、

高硅氧玻璃布带与钡酚醛树脂缠

绕而成的扩散段等组成
。

点火装置由一个篓式

点火器和安全保险机构组成
。

�
2

发动机主要参数 主要尺寸见图 � ,

总质量 ? � ∃ ≅ Φ ,

推进剂质量 : ; ! Γ : : : ≅ Φ ,

喷管

膨胀比 : ? ,

有效比冲 � ∀  ?
2

? Γ � ∀  =
2

; 4
·

−

Ε ≅ Φ ,

推进剂 比 冲 � ? ;连
2

Η4
· −

Ε ≅ Φ ,

总 冲 精 度 〔;二 〕

� Δ
,

置信度 <
2

! ,

可靠性  ?
2

? � Δ
。

图 � 远地点发动机结构示意图

本文于 �  ! =年 ∀ 月收到
。
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发动机在研制过程中曹做的试验

> � 8 发动机静态
、

动态结构强度试验
9

> � 8 发动机防热
、

烧蚀试验
9

> ; 8 发动机低温
、

旋转
、

推力横移和推力偏斜
、

高空性能及密封性能试验
9

> : 8 发动机的冲击
、

振动
、

离心过载
、

运输
、

温度循环及赊存等单项和综合累积环境

试验
9

> ? 8 点火装置除与发动机一起做了以上各种试验外
,

还做了在静态及动态条件下的保

险机构动作转换试验
、

发火隔燃及隔爆试验
、

真空点火及抗静电
、

抗雷击等试验
。

上述各种试验都达到了设计指标
,

满足了卫星总体对远地点发动机提出的性能要求
。

:
2

远地点发动机起飞前的主要性能参数

卫星起飞前监测记录远地点发动机的有关性能参数是十分重要的
,

现列如下表
Ι

总质量

>≅ Φ 8

? � <
。

< �?

推 进 剂
质 量

>≅ Φ 8

推 力 几 何
轴 线

: ;!
。
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横 移
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<
。
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二
、

远地点发动机在卫星飞行过程中的事故预想与对策

卫星由三级运载火箭送人大椭圆轨道直到远地点发动机点火
,

需要 ;! Γ � �< 小时
,

其间

要经历各种力学及空间环境
。

在这个过程中
,

远地点发动机的温度
、

压力
、

卫星的姿态
、

转

速及远地点发动机点火供电系统等方面的变化
,

都可能给发动机的工作带来影响
。

因此
,

从

卫星上天到远地点发动机点火前后
,

遥测系统一直严密监视
,

不断地把远地点发动机的有关

数据发回地面
,

一旦发现问题
,

必须及时分析
,

采取对策
。

因此
,

有必要根据远地点发动机

在地面环境所作各种极限条件下的试验结果
,

对其在各种情况下点火成功的可 能 性 进 行预

测
,

给最后决定是否发点火指令提供依据
。

对远地点发动机的总体要求条件为
Ι

> � 8喉部以上温度 一 �< ℃ Ο Π :< ℃ 9 > � 8喷管低端

温度 8 一 ?< ℃ 9 > ; 8电压 % Θ �∀ 士 ; Ρ
、

电流 Η Θ ? 士 ∃
2

5 +
。

分下列六种情况对远地 点 发动

机的工作成功可能性进行预测
。

情况 �

发动机点火时条件
Ι

> � 8电压 Σ Θ �∀ 士 ; 1 ,

电流 Η Θ ?士 ∃
2

5 + 9 > � 8喉部以上温度 8

一 Χ∃ ∃Τ
,

喷管低端温度 8 一 − ∃ ∃Τ 9 > ; 8燃烧室压力 8 Φ −
2

Υ ≅ ς ( 9 > : 8转速为 = ? &

Ε Α Β∋
。

点火成功的可能性
Ι

置信度
& Θ <

2

! 9
成功可靠性Ω Ξ Θ  ?

2

?� Δ
。

发点火指令Ψ
。

情况 �

发动机点火时条件
Ι

> �8 电压 % 二 �∀ 士 ; Ρ ,

电流 Η Θ ? 士 <
2

? + 9 > � 8喉部以 上 温度 8

一 Χ∃ ∃Τ
,

喷管低端温度 8 一 ∀ <℃ 9 > ; 8燃烧室压力妻 ! !
2

; ≅ . ( 9 > 凌 8转速《 � � ∃ &

Ε Α Β∋ 。

点火成功的可能性
Ι

置信度
& 二 <

2

! 9
成功可靠性 Ω Ξ Θ  ?

2

? � Δ
。

发点火指令 Ψ
、,

情况 ;
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发动机点火时条件
Ι

> � 8电压 % 8 �: Ρ ,

电流 Η 8 Η + 9 >� 8喉部以上温 度 8 一 ;< ℃
,

喷管低端温度妻 一 )< < <Τ 9 > ; 8燃烧室压力 为 �
2

; Ζ � <
一 � 、 �

2

; Ζ )∃
一 “ς ( 9 > : 8转 速《 � � ∃ &

Ε

Α Β∋ 。

点火成功的可能性
Ι

根据点火系统在低温高真空情况及丁经推进剂的力学性能
,

发动机

点火成功率较大
。

由领导决定发点火指令 Ψ
。

情况 :

发动机点火时条件
Ι

> � 8电压 % 8 �: Ρ ,

电流 Η 8 Η + 9 > � 8喉部以上温度 8 一 :< ℃
,

喷管低端温度8 一 � < <℃ 9 > ; 8燃烧室压 力 为 �
2

; Ζ )∃
一 �

Γ �
2

; Ζ ) ∃
一 “ς ( 9 > : 8转 速> � � ∃ &

Ε

Α Β∋ 。

点火成功的可能性
Ι

根据点火系统在 一 ;∀ ℃ 时点火成功的情况
,

但由于温度太低
,

估计

发动机装药头部锥槽处可能出现裂纹
,

引起内弹道的改变
。

但成功的希望还是有的
。

建议发点火指令 Ψ
。

情况 ?

发动机点火时条件
Ι

发动机工作条件恶劣
。

点火成功的可能性
Ι

点火成功的可能性较小
。

待卫星在天上做了各种试验后再发点火指令 Ψ
。

情况 =

发动机点火时条件
Ι

信号脉冲宽度为 � <?
,

第一次点火未着
,

允许第二次马上点火
。

点火成功的可能性
Ι

与发动机成败无关
。

发点火指令 Ψ
。

三
、

远地点发动机总冲偏差的确定

对远地点发动机本身
,

只遥测 � 路压力及 ∀ 路壳体温度 >记录数据略 8
,

其它如卫星姿态

及转速等参数由总体提供
。

远地点发动机的总冲偏差是个极其重要的参数
, ‘

已直接关系到卫星能否准确定点
。

发动

机在空中是无法直接测量推力的
,

但在卫星的速度增量上可以反映出来
。

因此
,

通过遥测手

段
,

测出发动机推力给予卫星的实际速度增量
,

结合理论计算提供的速度增量
,

可以算出发

动机的总冲偏差
。

由于
“试验

”

卫星 � 号轨道太低
,

远地点发动机工作时
,

卫星的姿态及有关参数无法精

确测量
,

所以利用发动机点火前瞬时轨道参数及熄火瞬时轨道参数
,

求出远地点发动机的等

效总冲偏差及点火前的姿态
。

等效总冲偏差是指远地点发动机实际提供的速度增量与理论计

算提供的速度增量之差
,

与理论速度增量之比 >这个速度的相对误差包括了一系列其它误差

在内 8
。

采用迭代数值积分法
,

求出等效平均推力 [ Θ ;∀
2

:? �Ψ 4 ,

对应的速度增量 为 � ! : ! Α Ε
− ,

而理论计算的速度增量为 � ! ∀ = Α Ε−
,

所以等效总冲偏差为

∴ >Η厂Δ 8 Θ >� ? : ! 一 � ? ∀ = 8八 ? ∀ = Θ 一 �
2

:  Δ

“试验卫星
” � 号远地点发动机总冲偏差值为

= >ΗΔ 8 Θ > � − ς 一 Η − ς 8 Ε Η
, ς Θ >� ! < ∀

2

< 一 � ! ; �
2

� 8 Ε � ! ; 通
2

� Θ 一 <
2

 ? Δ

在 5 6 7 试验卫星发射中
,

卫星进人了大椭圆轨道
,

通过遥测正确地测出了卫星运动的一
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切参数
,

所测得的远地点发动机工作给卫星的速度增量为 � ! ∀ �‘Ε−
,

而理论计算速度增 量为

� ! ! �
2

< ∀ Α Ε−
,

速度增量偏差为

占>△1 Δ 8 Θ >� ! ∀ � 一 � ! ! �
2

� 8八! ! �
2

� 二 一 <
2

?  Δ

即发动机的总冲偏差为

∴ >ΗΔ 8 Θ ∴ >△1 Δ 8 Θ 一 <
2

?  Δ

比冲增量偏差为

占>△ΗΙ ς 8 Θ � ! ; :
2

Η ] > 一 <
2

?  Δ 8 Θ 一 � =
2

∀ � 4
· −
Ε ≅ Φ

因此
,

实际提供的比冲为 � ! � ∀
2

: 4
· “
Ε ≅ Φ ,

即实际总冲偏差为 一 <
2

? Δ >这个偏差 包括了

发动机的推力横移
、

夹角
、

卫星的姿态
、

测量及计算误差在内 8
。

根据两次远地点发动机成功工作测得的数据
,

远地点发动机所提供的实际总冲偏差均小

于 � Δ
。

四
、

远地点发动机比冲地面高空模拟

测试值与飞行遥测值的比较

通过对五台远地点发动机高空模拟试车获得的数据
,

进行分析处理
,

计算出发动机的真

空总冲量
、

比冲量及相应的不确定度
,

再算出五台发动机比冲的平均值
。

根据可靠性原理
,

给出!? Δ置信度下的可靠性为   
2

∀ Δ的不确定度的估计值
,

得出发动机的比冲数据
。

现把五台发动机的地面比冲测试处理值列于下表
Ι

Ι 动 机 号

总冲Η。>≅ 4
2

− 8

装药量ϑ ς >≅ Φ 8

比冲 ΗΙ ς >4
· −
Ε ≅ Φ 8

�� : <
。

: � : �� ; !
。

= = ! � � ;?
。

� ��

� � : =
。

< ; ; � � : ;
。

! ? =

: ; !
。

; ! : ; !
。

? ∀ : ; !
。

�; : ; !
。

< :

� ! � 
。

= � !� :
。

; � ! :;
。

 � ! ;  
。

=

一⊥��一 六!一,自一∀土

八#一一勺一八#一
∃%

一

川一∀∀ &

平均比冲 ∋ ( ) ∗ + , − +
∃

. /
∃ (

0 1 2
,

该值没有考虑发动机的尾气后效冲量修正
,

经计算 ∀ . 3
∃

∀

1 45 的尾气后效冲量的比冲量为 ∀
∃

+ /∃ (
0 1 2

。

乒口 ∋ , ) ∗ ∋ ( ) 6 ∀
·

+ 二 + , − +
·

. 6 ∀
·

+ 二 + , − 7
∃

∋ /
· (
0 1 2

两次飞行获得的比冲量分别为 + , 8 9
∃

8/∃
(

0 1 2 和 +, ∀ 9
∃

7/∃
(

0 1 2
,

其 比 冲 平 均 值 ∋ ( )为

+ , ∀ +
∃

+ /
· (
0 1 2

即 : ; , ) ∗ < ∋ & ) 一 ∋ 。 ) = 0 ∀
( ) ∗ < + , ∀ +

∃

+ 一 + , − 7
∃

∀ = 0 + , − 7
∃

∀ ∗ 一 >
∃

9 , ?

由此可见 ∀ 远地点发动机提供的地面高模比冲值与飞行遥测计算值基本上是一致的
,

相

差不到百分之一
。

远地点发动机在两次飞行试验中正确无误地点火
,

工作正常
,

使卫星准确入轨
,

实践证

明
,

远地点发动机的设计是成功的
,

工艺是稳定的
,

地面试车的测试精度满足了卫星总体提

出的性能要求
。

发动机的总冲精度及可靠性已经达到了国际水平
。
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