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摘 要：嫦娥三号推进系统推进剂剩余量是探测器每次变轨前需要确认的重要数据，液

体推进剂剩余量计算误差会导致对嫦娥三号探测器质量估计错误，从而导致预期目标与变轨

结果发生偏差，需要对轨道进行修正，导致在轨推进剂消耗量额外增大．因此，选择合理的在

轨推进剂耗量计算方法是圆满完成嫦娥三号探测器飞行任务的保障。通过比较各种推进剂剩

余量测量技术的测量精度、测量可靠性及使用成熟度，同时考虑嫦娥三号推进系统的实际产

品配置情况和研制试验情况，嫦娥三号探测器在轨推进剂耗量计算采用加速度计法和薄记法

进行综合估算．其中，轨道机动时主要采用加速度计法进行计算，其他时段主要采用薄记法进

行计算。飞行试验数据分析表明，该方法有效且精度较高，可以推广应用于空间推进系统在

轨推进剂耗量计算。
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棚孵昀ct：The 1iquid propellant su叩lus in Chang’e·3 propulsion system is an imponant data for

detectorto af矗咖before each orbital transfer．Calculation en．or of the 1iquid propellant remaining caIl

lead to mass miscalculation of Chang’e一3 detector，and cause deViation丘om the expectatiVe target of

orbit tI．ansfer，and result in an ex仃a iIlcrease of liquid propellant consumption due to orbit con．ection．

Therefore，it is Very imponant to select a reasonable calculation method of onboard propellant

consumption for Chang’e一3．According to the comp撕son resuIts of detection accuracy，reliability

and mamrit)r of propellant remaining detection tecllIlology，the comprehensiVe estimation with both

accelerometer method and bookkeeping method was adopted for liquid propellant consuIIlption of

Chang’e一3 after consideration of actual configumtion，deVelopment and test of Chang’e-3 propulsion
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system．Accelerometer method is mainly used in orbit maneuVer，and bookkeeping metllod is used for

other period．Amlysis of the ni曲t test data shows that it is an e腩ctiVe method wilh higll accuracy．

This method can be叩plied to the onboard propellam consumption calculation of space propulsion

system．

您秒啪fds：Chang’e-3；propulsion system；propellant consumption calculation

0引言

嫦娥三号探测器推进剂剩余量是探测器每次

变轨前需要确认的重要数据。推进剂剩余量计算

误差会导致对探测器质量估计错误，导致预期目

标与变轨结果发生偏差，需要对轨道进行修正，

导致在轨推进剂消耗量额外增大。嫦娥三号探测

器携带的推进剂占探测器总质量的67．7％，在轨

工作时这些推进剂时刻都会随7 500 N变推力轨

控发动机或150 N和10 N姿控推力器的工作而

减少。因此，选择合理的在轨推进剂耗量计算方

法是圆满完成嫦娥三号探测器飞行任务的保障。

1嫦娥三号掐摘I剩余量预!匿方法确定
一般适合空间应用的液体推进剂剩余量测量

方法可以分为3类：一是基于推进剂体积测量的

气体定律法(简称PVT法)、体积激励法、气体

注入压力激励法和气体循环激励等方法；二是基

于推进剂质量测量的流量计、簿记(BK—Book

Keepin曲、热容量等方法；三是基于航天器加速

度计输出的加速度计法。

1．1气体定律法fPv日

PVT法是根据航天器上遥测的液体推进剂贮

箱内的气体(挤压气体和饱和蒸气)压力和温度

数据，利用气体状态方程计算出贮箱内气垫的体

积，再由贮箱总体积和液体推进剂密度计算出贮

箱内推进剂所占体积和质量。

PVT法简单易行，无需附加构件，但是测量

精度较低。特别是对于地球同步轨道航天器双组

元统一推进系统，由于在轨道转移期间用去大部

分推进剂，在航天器留轨工作期间，贮箱处于落

压工作模式，而其落压压力变化范围比较小，给

贮箱剩余推进剂量准确测量带来很大困难。此

外，气体定律方法的精度受初始装填条件、挤压

气体在推进剂中的溶解度和温度条件的影响较

大，特别与双组元推进系统中的氧化剂蒸气压有

关。选用0．5％精度的压力传感器，采用PvT法，

针对8年寿命的航天器预测误差约为1年。

1．2簿记法fBK法1

BK法是利用航天器上遥测的推进系统贮箱

内气体的压力和温度数据、地面试验推力器和部

件特性及轨道变化的速度增量△y数据，计算每

个推力器在每个特定工作时序上的液体推进剂耗

量，然后累计相加计算出一定时间内的总消耗

量，从而得到推进剂剩余量。这种方法需要使用

详尽的推力器工作记录，包括推力器点火时间、

脉冲数、脉冲宽度等，因此，BK法要求具有充

分可靠的推进系统工作性能地面试验数据，并要

求推进系统工作性能长期稳定。

整个飞行寿命中，簿记法预测的推进剂流率

不断积累，对推进剂剩余量的估计误差也是不断

积累的，所以簿记技术所预测的推进剂剩余量的

精度也逐步下降。到航天器寿命快终了时，对

10～15年寿命航天器来说，其预测的剩余飞行寿

命可能有1～2年以上的误差。

1．3体积激励法

体积激励法是根据体积激励机构对贮箱系统

施加某种形式的体积伸缩变化，考虑液体的近似

不可压缩性，施加的体积变化完全由气体承载，

利用气体热力学方程和初终态温度压力测量数据

及体积激励幅度计算出气体体积，再由贮箱总体

积和液体密度计算出箱内液体推进剂的体积和质

量。

体积激励法是一种动态测量法，测量精度
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高，响应快，适用于各种液体推进剂各类贮箱不

同的工作方式，但是其测量装置相对复杂，体积

激励的驱动设备明显笨重，功率消耗大，激励体

积与贮箱的柔性密封连接降低了推进系统的可靠

性。

1．4气体注入压力激励法

气体注入压力激励法，简单地讲，就是由气

瓶给贮箱系统注入一定量的气体，测量气瓶和贮

箱内气体压力温度的变化值，通过热力学定律计

算出贮箱内气体的体积，再由贮箱的总体积和液

体密度计算出推进剂的体积和质量。

具体实施上，气体注入压力激励法的典型技

术有压力温度节流法(唧和美国休斯公司提出
的推进剂测量系统(PGS)。前者用一个节流装置

测量注人气体质量，后者用高精度高分辨率压力

传感器测量注入气体质量。

1．5加速度计法

航天器在轨的轨道机动还可以采用加速度计

对推进剂消耗量进行计算。其基本原理是通过对

加速度计的输出进行积分得到轨道机动时间段内

航天器获得的速度增量，然后根据齐奥尔科夫斯

基的火箭方程计算出航天器的质量变化量，从而

得到推进剂消耗量。

1．6嫦娥三号推进剂剩余量测量方法确定

通过比较各种推进剂剩余量测量技术的测量

精度、测量可靠性及使用成熟度，考虑嫦娥三号

推进系统的实际产品配置情况(体积激励法和气

体注入压力激励法需要附加构件，嫦娥三号推进

系统未配置)，嫦娥三号推进系统在轨推进剂耗量

计算方法可选择PvT法、BK法和加速度计法。

上述3种推进剂剩余量测量技术误差各不相

同，总的来说轨道机动时加速度计法最准确，BK

法和PVT法次之；而对于其他时段，PVT法最准

确，BK法次之，加速度计法不适用。

对于PvT法和BK法，2种方法均简单易行，

无附加构件，使用较为普遍。其中，PVT法与温

度和压力遥测参数密切相关，温度和压力遥测值

对PvT法的测量精度影响相当大，而嫦娥三号推

进系统的贮箱和气瓶均为复合材料缠绕结构，温

度传感器均是粘贴在复合材料缠绕层的外表面，

并不是测量容器内部实际气体的温度值，因此嫦

娥三号着陆器推进系统采用PVT法的误差比较

大。BK法要求具有充分可靠的推进系统工作性

能地面试验数据，并要求推进系统工作性能长期

稳定，考虑嫦娥三号推进系统85％以上的推进剂

都是7 500 N变推力发动机消耗，而7 500 N变

推力发动机研制阶段累计试车53台，点火517

次，累计点火时间66 233．9 s，7 500 N变推力发

动机经过大量研制试验其工作性能稳定性可以保

证。同时，嫦娥三号推进系统研制期间进行了3

次全系统地面热试车考核，推进系统工作性能稳

定性可以保证。因此，嫦娥三号推进系统在轨推

进剂耗量计算首选BK法，轨道机动时结合加速

度计法对剩余推进剂进行综合估算。

2推进剂耗量计算方法

2．1飞行任务剖面

嫦娥三号推进系统采用7 500 N变推力轨控

发动机和150 N和10 N姿控推力器，7 500 N变

推力轨控发动机分固定推力和变推力二种模式，

固定推力模式多采用7 500 N推力工况工作，也

可在5 000 N或更低推力工况工作；变推力模式

采用5 000 N推力工况启动后再进行推力调节，

推力调节范围为l 500～5 000 N。

嫦娥三号探测器经过火箭发射段、地月转移

段、环月段和动力下降段4个飞行阶段，最终在

月面实现软着陆。在整个飞行过程中，推进系统

需要进行地月转移轨道中途修正、近月制动、环

月变轨、动力下降等多次轨道机动。中途修正可

能的工况为150 N变轨工况、7 500 N标称推力

工况和l 5∞N定推力工况；近月制动工况为

7 500 N标称推力工况；环月变轨工况为150 N

变轨工况；动力下降工况为7 500 N标称推力工

况和连续变推力工况。其中，连续变推力工况推

力实时变化，采用BK法对其进行准确的推进剂

耗量计算较难，但变推力工况出现在探测器工作

末期，之后不再有轨道机动工况，因此，对变推

力工况的推进剂耗量仅采用平均推力和平均比冲

进行估算。CE一3探测器飞行过程示意图见图1。
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图l CE一3探测器飞行过程示意图

Fi昏1 Schematic of mght process of Chang，e一3 space probe

2．2 7 500 N标称推力工况

7 500 N标称推力工况推力变化曲线见图2。

．图2 7 5∞N标称推力工况推力曲线

Fi昏2 Thnlst c盯ve of7 5∞N∞IIIinal th邝st co砌tion

进行推进剂耗量计算时，假设条件为：

1)7 500 N标称推力工况开机时推力建立到

稳定时间比较短(约为O．07 s)，对推进剂耗量计

算影响非常小，假设该段时间内推力为线性变

化，且该段时间内比冲不变，采用热标试车值或

在轨标定值。

2)假设7 500 N工况稳态推力段比冲保持不

变，采用热标试车值或在轨标定值。

7 500 N标称推力工况稳态推力、冲量、推

进剂耗量计算如下：

1)根据热标试车结果，推算得到7 500 N标

称推力工况稳态推力公式(单位：N)

Jn_o×(pi。一1．7)+6×(PⅡ一1．7)+c

式中：口，6和c为系数，根据热标试车进行拟

合，并可根据在轨标定情况进行修正；pi。为

7 500 N发动机氧阀入口压强，取在轨飞行发动

机点火时压力稳定段平均值；p。为7 500 N发动

机燃阀人口压强，取在轨飞行发动机点火时压力

稳定段平均值。

2)冲量(单位：N·s)

厶=，，(1)+F×￡t+，p(2)

式中：，n(1)为发动机开机时推力稳定前产生的冲

量；瞅￡。为发动机开机推力稳定后到指令关机点

产生的冲量；，。(2)为发动机关机后效冲量；推力

开机延迟时间和7 500 N工况推力从建立到稳定

时间采用推进系统地面全系统试车数据；

7 500 N关机工况产生的后效冲量采用热标试车

值；￡为发动机点火时间。

3)推进剂耗量(单位：kg)

m=，p(1)／，sp．。，oo+取t1／，sp，。，00+，P(2)／，s。7 500

式中：t。．，，。。为7 500 N工况稳态真空比冲，采用

热标试车值或在轨标定值。根据轨控发动机地面

试车采集的压力、流量、推力等测量数据分析，

轨控发动机起动和关机过程的推进剂耗量相对较
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少，可以假设该段时间内比冲保持稳态真空比冲

不变，该假设条件对推进剂耗量偏差的影响可忽

略不计。

2．3 l 500 N定推力工况

轨控发动机需要在l 500 N定推力工况工作

时，发动机先以5 000 N工况启动，稳定工作4 s

后变推力至1 500 N推力工况工作。1 500 N定

推力工况推力变化曲线见图3。

图3 l 5∞N定推力工况推力变化曲线

Fig．3 Thmst cllrve of 1 5∞N cons咖t tllr吣t c蚰dition

进行推进剂耗量计算时，假设条件为：

1)1 500 N定推力工况开机时推力建立到稳

定时间比较短(约为0．2 s)，对推进剂耗量计算影

响较小，假设该段时间内推力为线性变化，并假

设该段时间内比冲不变，采用热标试车5 000 N

工况值；

21 5 000 N一1 500 N变推力工况响应时间比

较短(约为O．64 s)，对推进剂耗量计算影响较小，

假设该段时间内推力为线性变化，并假设该段时

间内比冲不变，采用热标试车5 000 N工况值；

3)启动段5 000 N工况点火时，由于5 000 N

工况点火时间仅为4 s，发动机人口压力还未稳

定，因此，启动段5 000 N工况推力未采用发动

机人口压力进行换算，假设其推力为热标试车

5 000 N工况值；

4)假设1 500 N工况稳态推力段比冲保持不

变，采用热标试车l 500 N工况值。

1 500 N定推力工况稳态推力、冲量和推进

剂耗量计算如下：

1)根据热标试车结果，推算得到1 500 N定

推力工况稳态推力公式(单位：N)：

J毛口×pj。一1．9)+6×(P“一1．9)+c

式中：口，6和c为系数，根据热标试车拟合。

2)冲量(单位：N·s)：，p_，。(1)+鼬。“(2)，
式中：，p(1)为发动机开机时5 000 N工况点火

到1 500 N工况推力稳定前产生的冲量，取￡．为

1 500 N工况推力稳定后到指令关机点产生的冲

量，，p(2)为发动机关机后效冲量；推力延迟时间、

5 000 N工况推力从建立到稳定和5 000 N—l 500 N

变推力工况响应时间采用推进系统地面全系统试

车数据，5 000 N工况真空推力、1 500 N关机工

况产生的后效冲量采用热标试车值。

3)推进剂耗量(单位：kg)：

，n=，P(1)饵n 5000+D口l／tp 500+，p(2)／tnl 500

式中k，0。。和k。，。。分别为5 000 N工况和1 500

N工况稳态真空比冲，采用热标试车值。

2．4 n×150 N变轨工况

由于150 N推力器的启动加速性‰不大于

80 ms，关机减速性￡。。不大于60 ms，且150 N

推力器的流量较小(约0．052 kg／s)，因此，150 N

推力器起动和关机过程的推力变化不单独考虑，

按稳态推力处理，该假设条件对推进剂耗量偏差

的影响可忽略不计。

真空推力(单位：N)：肚n×R

冲量(单位：N-s)：，D=n×n×￡，

推进剂耗量(单位：kg)：m=凡×E×￡，k，50

式中：n为变轨用150 N推力器台份数；E为几×

150 N工况下单台150 N推力器的实际推力，采

用推进系统地面全系统试车数据或在轨标定值；￡

为150 N推力器变轨点火时间；k。卯为150 N推

力器比冲，采用单机批抽检数据。

2．5姿控推力器脉冲工况

1 50 N推力器脉冲工况推进剂耗量(单位：k0

，n=凡×1 50×Ol+f2+￡3+￡4+￡5+￡6)／J飘150

式中：n为脉冲多耗量，一般取凡=1．1—1．4；￡。为

150 N X轴正向喷气时间累计；￡：为150 N x轴

负向喷气时间累计；￡，为150 N y轴正向喷气时

间累计；f。为150 N y轴负向喷气时间累计；￡，

为150 N z轴正向喷气时间累计；f。为150 N z
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轴负向喷气时间累计；k。卯为150 N推力器比

冲，采用单机批抽检数据。

10 N推力器脉冲工况推进剂耗量(单位：kg)

，n=n×10×Ol+￡2+f3+￡4+￡5+t6)／k lo

式中：凡为脉冲多耗量，一般取n=1．1～1．4；￡，为

10 N x轴正向喷气时间累计；t：为10 N x轴负

向喷气时间累计；￡，为10 N l，轴正向喷气时间累

计；￡。为10 N y轴负向喷气时间累计；￡，为10 N

z轴正向喷气时间累计；t。为10 N z轴负向喷气

时间累计；k。。为10 N推力器比冲，采用单机

批抽检数据。

3计算精度分析

3．1轨控发动机推力公式精度分析

轨控发动机的推力公式的精度包含三个部

分，分别为：热标试车推力测量精度、轨控发动

机人口压力遥测采集精度和小偏差方程计算精

度。其中，轨控发动机人口压力遥测采集精度包

含2个部分，分别为：压力传感器精度和遥测系

统采集精度。经分析，各部分精度如下：

热标试车推力测量精度6。：1％；

小偏差方程计算精度6：：2．5％；

压力传感器精度6，：0．5％；

遥测系统采集精度&(一个分层值跳变)：

0．74％：

因此，轨控发动机推力公式精度：
厂—F——丁—j_—j_

氐=、／6l硒2硒3硒4=2．84％

3．2轨控推进剂耗量精度分析

3．2．1轨控发动机推进剂耗量精度

1)轨控发动机推力由计算公式给出时，发动

机推进剂耗量精度包含2个部分，分别为：发动

机推力公式精度和热标试车比冲测量精度。经分

析，各部分精度如下：

轨控发动机推力公式精度&：2．84％；

热标试车轨控发动机7 500 N工况比冲测量

精度6。：1％，1 500 N工况比冲测量精度&：2％；

因此，轨控发动机推力由计算公式给出时，
r’r——T

7 500 N工况推进剂耗量精度：68-、／《嘁=3％，

1 500 N工况推进剂耗量精度：氐=、／《《=3．5％。

2)轨控发动机推力由在轨加速度计标定给出

时，已知发动机点火时间出，则轨控发动机推进

剂耗量为：△m=必∥L。此时，轨控发动机推进

剂耗量精度包含2个部分，分别为：GNC加速度

计标定的发动机推力精度和热标试车比冲测量精

度。经分析，各部分精度如下：

加速度计标定的轨控发动机推力精度6。。：

1％：

热标试车轨控发动机7 500 N工况比冲测量

精度瓯：l％，1 500 N工况比冲测量精度6，：2％；

因此，轨控发动机推力由在轨加速度计标定

给出时，7 500 N工况推进剂耗量精度：6¨=

、／6二嘁=1．4％；1 500 N工况推进剂耗量精度：
厂了—r

612=V6Io硒7=2．2％。

3．2．2 150 N推力器变轨时推进剂耗量精度

150 N推力器变轨时推进剂耗量精度包含2

个部分，分别为：标称推力精度和标称比冲精

度。经分析，各部分精度如下：

标称推力精度6．，：1％；

标称比冲精度6。。：1％；

因此，150 N推力器变轨时推进剂耗量精度：
广'——T

615=、／613硒14=1．4％。

3．3姿控推进剂耗量精度分析

姿控推力器推进剂耗量精度包含4个部分，

分别为：累计喷气时间遥测精度、标称推力精

度、标称比冲精度、脉冲多耗计算精度。经分

析，各部分精度如下：

累计喷气时间遥测精度艿。。：l％；

标称推力精度6。，：1％；

标称比冲精度614．1％；

脉冲多耗计算精度617．40％；

因此，姿控推力器推进剂耗量精度：6，。=
厂了——_：厂——丁——丁
、／616硒13硒14硒17=40％。

3．4嫦娥三号探测器推进剂总耗量精度分析

轨控发动机推力由计算公式给出时，嫦娥三

号探测器推进剂总耗量精度：
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6．沪———旦巡L一蛾"，n轨，7500+，n轨．1500+，n轨．150+m姿
。

+———兰业坠—一蛾+——————————』旦坚兰L——————一×D．
，孔轨．7500+，n轨，1500+，n轨，150+，n姿

’

+一!虹——妨．；m轨，7500+m轨，1500+，n轨，150+m姿
¨

+瓦再意赢‰十～—正，，。
，孔轨，7500+，n轨，1500+，n轨，150+m姿

Ⅲ

轨控发动机推力由在轨加速度计标定给出

时，嫦娥三号探测器推进剂总耗量精度：

耻瓦磊嚣蒜蛾
+————!血塑L——一姑。‰，750D+，n轨，1500+，n轨，150+，n姿

¨

+———旦业—一姑．，’’慨，7500 1．，，‘轨，1500 1_，，‘轨，150 t，，‘姿

+瓦磊蒜蒜赢蛾+———————————!———————一×O．。
，n轨，7500+，阽轨．1500+rH轨．150+，n姿

坤

式中：m轴，，∞为7 500 N工况累计推进剂消耗量；

m轨∞。。为1 500 N工况累计推进剂消耗量；m孰t150

为150 N推力器变轨时累计推进剂消耗量；m当为

姿控推力器累计推进剂消耗量。

4嫦娥三号探测器在轨推进剂耗量

计算实例

嫦娥三号探测器在轨推进剂耗量计算采用加

速度计法和BK法进行综合估算，其中，实际在

轨轨道机动工况有7 5∞N标称推力工况和8×

150 N变轨工况，轨道机动时主要采用加速度计

法进行计算，其他时段主要采用BK法进行计算。

嫦娥三号探测器在轨飞行各阶段推进剂耗量计算

实例见表1，由表l可见，采用加速度计法和BK

法综合估算的探测器质量与GNc估算的探测器

质量一致性较好，误差在10 kg以内，且探测器

在轨各次轨道机动精度较高，最大速度增量误差

仅为一O．044 8矗s，充分说明了嫦娥三号推进系

统采用的在轨推进剂耗量计算方法是有效的。

表1嫦娥三号探测器在轨推进剂耗量计算实例

Tab．1 Calclllation眈锄ple of propeU柚t∞啮岫pn蚰for Chang’e．3 sp眦e pmbe

(下转第97页)
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5结论

嫦娥三号探测器在轨推进剂耗量计算采用加

速度计法和BK法进行综合估算，飞行试验数据

分析表明，该方法有效且精度较高，可以推广应

用于空间推进系统在轨推进剂耗量计算。
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