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织女三号探空火箭研制的几个技术问题分析
’

甘楚雄
(航天技术系 )

摘 要 织女三号控空火箭是用于空间科学探测的重要工具
。

由于其用量少
,

携带昂贵

的科学仪器设备
,

因此既要可靠性高
,

又要性能先进
,

经济性好
。

在技术设计中如何正确处

理好可靠性
、

先进性和经济性的关系是至关重要的
. ’

本文分析研究了总体设计中应当如何处

理诸如级数选择
、

最优推力程序
,

结构可靠性设计和试验评估等技术间题
,

使火箭总体可靠

性
、

先进性和经济性达到较好的统一
。
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1 技术工作的基本指导思想

Z N 一 3 控空火箭的研制工作是一项
“

民办
”

科研计划
,

是根据空间科学技术发展要

求和国际空间合作计划的要求
,

由一些热心发展中国空间科学探测事业的单位 自愿联合
,

自提计划 自筹资金搞起来的
。

因客观条件艰难
,

研制工作必须遵循稳
、

实
、

省的方针
,

技

术工作必须遵循三项原则
:

(1) 火箭的可靠性应放在首位
,

可靠性应高于性能先进性要求
。

这是因为探空火箭

用量少
,

研制经费困难
,

时间性强
,

只有具有很高的可靠性才有可能保证一次成功
,

高

效益才能实现
。

反之
,

只单纯追求火箭性能先进而不能保证高可靠性
,

不能作到一次成

功
,

则必然导致研制周期长
、

研制经费高
、

效益差
,

甚至可能出现事故
。

已有足够的教

训可供借鉴
。

可靠性首先来 自设计保证
,

然后才是生产质量
。

因此在设计时要充分采用

先进的设计理论和方法
,

又必须强调可靠性设计准则
,

以协调两者求其最佳
。

(2) 正确处理成熟技术的继承和新技术的采用的关系
。

Z N 一 3 探空火箭的绝大部分

设计使用成功的先进技术
,

对某些为满足技术性能要求而必须采用新技术时
,

则充分重

视可靠性设计 (如使用冗余设计方案 )
,

确保其可靠性指标符合要求
。

(3) 结构工艺必须立足于本厂和协作厂的工艺设备工艺水平
,

不盲目追求工艺先进
。

指导原则确定以后
,

为了保证研制任务的高质量
、

高速度完成
,

还要充分注意设计阶段

抓好思想落实
,

试制阶段抓好产品质量
,

试验阶段抓好准备工作
。

实践证明
,

坚持上面

的原则
,

Z N 一 3 号探空火箭首次飞行试验取得圆满成功
。

·
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2 总体设计的几项技术问题

2. 1 火翁级数的选择分析

探空火箭系列型碧
, ,
指出

,

对有效载荷为 40 一 60k g
、

探测高度为 1 2 0k m 的探空火箭
,

采用一级
、

二级均能达到
,

优缺点各异
。

(1) 经初步计算采用一级和采用二级火箭参数如表 1 :

表 1

参 数 单 级 二 级

起飞质量 (k g )

推进剂质量 (k g )

装药长度 (m )

单发价格(相对值)

运载指数 K

36 0

2 3 0

2 8 0

1 6 0

> 2
.

8 5

练

2 X I
。

1

1

) 19
.

5

显然
,

从技术特性和生产经济性分析
,

二级方式更有利
。

(2) 二级火箭由于必须增加级间分离联接及二级稳定尾翼
,

使结构复杂化
,

可靠性

相对降低
。

但一级火箭由于发动机装药长度很大
,

为二级火箭发动机装药长度的 2
.

8 倍
,

使装药复杂化
,

装药芯模加工困难
,

装药质量难以保证
,

必将导致发动机可靠性降低
。

因

此应充分权衡利弊
,

分析现有技术贮备
。

(a ) 国内有性能优良
、

经多个型号使用考验的级间分离装置
,

可以保证二级分离的高

可靠性
。

(b) 有准确可靠的时控机构可用
,

为使此关键部件更加可靠
,

设计上可采用双

路冗余设计方案
。

(3 ) 最优推力程序要求有大推力短时间和小推力长时间二级推力段
,

采用单级方案
,

必须设计成单室双推力发动机
,

效率较低
。

采用二级方案则可以设计成一个可分离助推

器和一个主发动机
,

使推力及工作时间满足最优程序要求
,

效率高
。

基于以上三点
,

最后确定 ZN 一 3 号采用二级型式
,

可使总体性能先进
、

可靠性高和

工艺简单
,

三方面相辅相成达到统一
。

2
.

2 最优推力程序及其实现方法

推力程序决定了火箭加速度随时间

的变化规律
,

直接影响火箭飞行中阻力

损失和重力损失
,

因而影响火箭所能达

到的最大飞行高度
。

关于控空火箭的最优推力程序间

题
,

许多学者川使用变分方法有过充分

的研究
。

近年来我们应用 p o n tr ya g in 极

大值原理和 Be n m an 动态规划方法研究设计了

获得了理论最优推力程序如图 1 示
。

丹r

划月门钊训据都‘
。

气-砚
‘、

5 1 0 1 5 2 0 2 5 3 0 35 4 0 4 5

时间 t

图 1 最优推力程序

ZN 一 3 号二级控空火箭的最优推力程序
,

曲线表明
:

两级发动机都应有一个全推力段
,

然后才转入变推力段
。

显然这对实际

固体火箭发动机是难以实现的
,

即使能用两个单室双推力发动机来实现也必将严重影响

其效率
。

为使实际推力程序接近于最优而又实际可行
,

我们对两级发动机方案作如下调
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整
:

(1) 助推器大推力段工作时间略有增长
,

取消其小变推力段
,

保持一级总冲不变
。

(2 ) 主发动机取消大推力段
,

其冲量由小推力补偿
。

于是这样调整以后的推力程序仍然非常接近于最优推力程序
,

而发动机则用一个大

推力助推器和一个小推力长时间工作的主发动机来实现
,

调整后的推力程序如图 1 示
。

上述调整后的方案
,

其优点还在于有可能采用端面燃烧的装药型式来实现主发动机

要求
,

而这种发动机方式已成功地应用于织女一号气象火箭之中
,

有很高的可靠性和成

熟的生产工艺保证
。

大推力助推器一般采用星形内孔装药型式
,

国内已很成熟
。

实现并

无困难
。

2
.

3 结构可靠性分析

可靠性保证首先来源于设计过程中
,

然后才是生产质量管理
。

Z N 一 3 号火箭设计中

充分应用可靠性设计方法
,

这是符合当前非常重视可靠性的设计方向的
。

火箭部件的可靠性有两类性质的问题
,

第一类是结构的力学性能可靠性
,

如结构强

度
、

刚度特性
,

第二类是机构的功能可靠性
,

像舱体结构可靠性属第一类
,

分离机构属

第二类
,

而发动机系统则两类可靠性均存在
。

第一类可靠性间题
,

主要采用降额设计方法来保证
。

在极限载荷条件下
,

增强结构

使其应力
、

应变降至绝对安全限以下
。

Z N 一 3 号的结构设计即采用此项技术使结构可靠

性得到保证
,

而且为地面静力试验所证实
。

以助推器壳体强度为例
:

设 R 一 125 x l。
一 ’

m ;

。, = 0
.

1 2 5 X 1 0 一 “
m , P

。

= 8
.

o 3 6MPa , a p 。

一 0
.

3 2 1MP a
.

材料之
。 :

= 9 3 1MPa ; 。oc -

37
.

2 4MP a ;占一 0
.

o ol sm 士 。
.

o o o 1 4m
.

根据第四强度理论计算壳体可承受内压的极限

P
。m 。二

一 1 6
.

7 7 4 6 MP a ; P
om i。

一 1 1
.

2 5 3 9M Pa ; P ; = 14
.

o 1 4MPa ; a
瓦 二 0

.

9 2 oMPa

按正态型分布系统可靠性评定准则
,

对小子样条件
,

可以算出其可靠性下限为
J声f.百.卫.,几
、

盆砂
.

P
。

一 尸
‘

丫嵘 + 唯

1 4
.

0 1 4 一 8
.

0 3 8

了0
.

3 2 1
2
+ 0

.

9 2 0 2

‘

O
‘

一一LR

查表得到 R :

) 。
.

”” 9
.

因此
,

可以认为助推器结构强度是可靠的
。

第二类可靠性问题
,

主要采用冗余设计方式解决
。

以级间分离可靠性为例
,

热分离

隔盘分离装置可靠性主要取决于二级主发动机正常点火
,

对关键环节
:

点火时间机构
、

点

火管均采用
n ~ 2 的并联冗余设计形式

,

结构链如图 2 所示
。

主发动机正常点火成功的可靠

性

R :
~ [ 1 一 (i 一 r l

)(1 一 r Z
)」

X 〔(1 一 (l 一 r 3
)(l 一 r ;

)〕

时时间机构构

式中
r l , r :

为时间机构的可靠性
; r 3 ,

八

根据试验统计及出厂指标规定
: rl

式可以算出 R :
一 。

.

9 8 26
.

图 2 分离装置结构链

为点火头发火的可靠度
。

可取 。
.

95 ; r :

可取 。
.

85 ; r 3 ,

r4 可取 0
.

9
.

则代入上

从以上分析可知
,

Z N 一 3 号火箭部分设计的可靠性是有保证的
。

飞行及地面试验均

无故障现象
,

一次成功
。

客观上证明设计是可靠的
。



3 试验结果处理

ZN 一 3 号探空火箭及另部件共进行了规定的力学环境例行试验
、

发动机地面试验等

2 0 个项 目共 1 20 次试验
。

但是由于经费和时间问题
,

不可能进行更多重复性的可靠性验

证试验
。

关于试验次数
,

特别是昂贵价格的部件试验次数的选择
,

根据以下两点决定
:

(1) 试验目的是检验设计的准确性
,

根据小子样试验可靠性评估办法确定最低试验

数
。

如果合格产品试验结果与设计结果一致 (在指定的公差带内)
,

则认为设计是正确可

靠的
。

(2) 数据公差带的范围应该不大于结构可靠性检验规定的中间误差的范围
,

这样才

能在确定的置信度条件下保证试验散布不超出可靠性计算的极值范围
,

这样的结构可毕
性预估是有效的

。

(a ) 以助推器地面试验为例
:

比较理论计算的 尸‘一 t 曲线和地面试验的 尸‘一 t 曲线得知燃烧室压强相对差

乙尸
。m 。:

/ P
。

镇 0
.

0 4 0 4

由前面计算已知 尸
。

之标准偏差之相对值 于P’‘ 0
.

04
,

可以近似认为 。尸~
二

/ Pc 、于Pc
,

因此

结构可靠性计算有效
。

(b ) 飞行试验结果分析

飞行试验 目的
:

第一是综合检验火箭工作可靠性
;
第二是检验飞行性能是否达到设

计要求
。

第一个 目的通过飞行试验结果得到证明
,

第二个 目的则要对飞行试验数据进行

分析
,

以主要指标
,

弹道顶点高度 H
二

作为检验标准
。

设计任务书规定
,

H
。

) 1 2 0k m , 设计计算顶点高度 H益一 1 32
.

7k m (8 6
。

发射 )
,

留有

10
.

58 %的安全裕度
。

由于发射条件
、

制造误差
、

计算误差等因素影响
,

无控火箭高度散

布的中间偏差 E 、共H
,

任 U

(一般统计水平 )
,

E ~ 3
.

32 km
,

因此高度的极限值为

H
,

.

o a、

= 1 3 2
.

7 + 4 X 3
.

3 2 = 1 4 6 km

H
, m ,。

= 13 2
.

7 一 4 X 3
.

3 2 = 1 1 9
.

skm

飞行试验结果 (8 6
。

发射 ) H从
.

o st ,
一 147

.

Zk m
.

略高于计算上限
,

可认为合格
。

当以 8 3
“

发射时
,

同样理论计算结果
:

万认= 12 6
.

4 k m

而飞行试验结果为
:

H
,

.

: 。tZ
一 1 29

.

4k m

在高度极限值 H
。皿

. 二

= 1 3 9
.

Ok m ; H
,

.

m ,n

= 1 1 3
·

sk m

之间
,

因此可认为合格
。

4 ZN
一

3 号探空火箭性能分析

Z N 一 3 号探空火箭于 1 9 9 1 年 1 月在某探空火箭发射场进行了首批飞行试验
,

火箭发

射正常
,

飞行稳定
,

级间分离准时可靠
,

头锥准时开壳
,

舱温符合设计要求
,

地面跟踪正常

并录取全程数据
,

试验圆满成功
。
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4. 1 z N 一 3 号探空火箭主要技术性能参数

表 2

外形参数 一级火箭 二级火箭

总长 (m m ) 4 8 7 2 3 2 60

直径 (m m ) 25 0 2 50

头部长 (m m ) 1 7 70

质量特性

总质量 (k g )

有效载荷 (k g )

之动机质量 (k g )

一级火箭

2 8 2

二级火箭

贯
10 1 8 1 16

.

3

表 3

发动机特性

总冲(地面

值 K N
.

S )

一级 二级 { 飞行特性 一级火箭 二级火箭

2 77
.

5 1 9 0
.

5 7 } 发射角 (
。

) 5 3

平均推力(K N ) 41
·

5 二 5
·

61 1顶点高度 (k 价) 1 29
·

4 二 147 ..?

4
.

2 性能分析

探空火箭技术性能的优劣以什么标准评定 ? 我们采用一个能在某种意义上反映
“

效

费比
”

的综合指标
—

运载指数 (K ) 表示
,

其定义是
:

运载指数 (K ) - 有效载荷
(k g ) x 飞行高度 (k m )

总质量 (k g )

其值大小反映火箭技术性能的优劣
,

技术水平的高低及经济性好坏
。

检索统计国内外飞

行高度为 80 一 Zo ok m 的 38 种探空火箭
,

选取性能较高的 12 种列于表 4 :

表 4 典型探空火箭的性能

火箭名称 级数 总质量 (k g ) 箭头质量 (k g ) 飞行高度(k m ) 运载指数(K 二

S 一 1 6 0 (日) 1 1 1 2 2 5 8 0 1 7
.

8 5

A s tr o bee 一 D (美 ) 1 1 0 3 9 8 0 6
.

9 9

Be lie r 一 3 (法 ) 1 3 5 0 30 1 3 0 1 1
.

1 4

M一 10 0 (苏 ) 2 4 7 5 6 5 1 0 0 13
.

6 8

S 一 2 10 (日) 1 2 6 0 1 9 1 1 0 8
.

0 4

C o n o pu s (阿 ) 2 2 8 0 50 1 1 0 1 9
.

6 4

C e n ta u r 一 皿 (法 ) 2 5 76 1 0 0 1 2 5 2 1
.

7 0

Sp a r r o w 一 A r e a s (美 ) 2 99 6
.

34 1 4 0 8
.

9 7

Pe tt r e L一 2 (英) 2 1 69 20 1 6 1 19
.

0 5

K 一 SL (日 ) 2 3 4 C 30 1 8 0 1 5
.

8 8

SK Y L a r k (英 ) 2 14 7
‘

7 1 50 2 0 0 2 0
.

3 1

ZN 一 3 (中 ) 2 2 8 2 42 1 4 7 2 1
.

8 9

从表中可以发现以运载指数作为性能评估的综合指标来比较
,

中国的 ZN 一 3 号探空

火箭处于国际同类探空火箭的前列
。

5 结论

Z N 一 3 号探空火箭 由于采用了先进的现代设计理论方法和技术
,

如探空火箭总体优

化设计技术
,

实用最优推力程序设计
,

可靠性设计
,

二级发动机体外点火技术
,

加银丝的复

合推进剂装药技术
,

药柱自由装填技术
,

改良的隔盘式热分离结构等
,

使火箭总体性能先

进
,

可靠性高
,

研制周期短
,

试验成功率 高
,

研制费用低
,

因而达到了很高的效费 比
,

国 内

外同类火箭很难与之匹敌
。

Z N 一 3 号探空火箭的研制成功
,

为中国 12 0k m 以上空间探测提供了一种有效价廉的
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重要手段
,

填补了该领域火箭探测的空白
,

我国《人民 白报》指出
:
ZN 一 3 号探空火箭

“

首

发试验成功标志着中国探空火箭研制跃上了一个新台阶
。 ”
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