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摘　要：为了研究由复杂增压气路和推进剂供应管路组成的航天器推进系统的动力学问题，基于
ＡＭＥＳｉｍ软件平台，构建了模块化、可扩展的航天器推进系统仿真模型 ＵＰＳＳｉｍ。模型中，增压气路采用分段
集中参数模型，推进剂供应管路采用分布参数模型，并考虑了系统各组件与环境的换热。对某型轨控发动机

的变轨过程进行了仿真，ＵＰＳＳｉｍ能准确模拟该发动机变轨过程中系统参数的变化，计算结果与设计性能参
数、飞行遥测数据吻合较好。仿真结果表明，本文所采用的模块化建模与仿真方法适用于复杂管网的建模，

在航天器推进系统仿真建模与仿真领域具有较好的应用前景。
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　　双组元航天器推进系统具有如下特点：（１）
系统设计和分析涉及气体、液体、机械、电磁、传

热、控制等诸多领域；（２）增压气路与推进剂供应
管路均为复杂管网系统；（３）根据任务需求，轨控
发动机需多次启动，姿控推力器更需频繁启动与

关机。因此，为解决航天器推进系统设计和分析

中的相关问题，非常必要开展其系统动力学的建

模与仿真研究。

国内外学者对航天器推进系统动力学的建模

与仿真研究非常重视，现已取得了诸多代表性的

研究成果［１－１０］。但尚有以下不足之处：（１）研究
对象大多经过不同程度的简化，对工程应用的复

杂供应管路的研究［１－２］较少，难以准确反映推进

系统的实际工作状态；（２）研究对象或者是推进
剂供应管路，或者是增压气路，对增压气路和推进

剂供应管路的耦合仿真少见报道；（３）研究工作
多集中在推进系统开、关机过程的动态特性，对推

进系统长时间、全工况过程的研究，无论是落压式

推进系统［３］，还是恒压式推进系统［４］均不多见。

当前，航天器推进系统动力学研究趋势为［１１－１２］：

由单一型号建模转向通用模块化建模、由静态仿

真转向动态仿真、由特定工况分析扩展到工作全

过程仿真、由流动仿真扩展到多学科动力学

仿真［１３］。

１　推进系统动力学模型

基于模块化建模思想［１１，１４］，本文将航天器推

进系统所包含的众多组件分类为：高压气瓶、增压

气路、减压阀、贮箱、液体管路、推力室（包含燃烧

室与喷管）和各种阀门。以下分别建立主要组件

的数学模型。

１．１　气路模型

（１）气体模型
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在推进系统工作过程中，增压气体的压力较

高，温度变化范围较大，因而不适用理想气体状态

方程。考虑计算速度和增压气体的工作条件，采

用ＲｅｄｌｉｃｈＫｗｏｎｇ方程作为气体状态方程：

ｐ＝
ＲｇＴ
ｖ－ｂ－

ａ
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（１）

其中，ａ，ｂ是与物质种类相关的常数，采用
临界点的数学特征可求得：
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（２）气瓶模型
将高压气瓶视为一个气体容腔和一个出口端

的组合。假定容腔内压力场、温度场均匀分布，其

质量和能量守恒方程为：
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其中，∑ ｍｉ·ｈｉ是端口的焓流量（输入为

正）。

（３）气体管路模型
在系统动力学的数值研究中，考虑到实时性

和可行性的要求，目前都是采用一维模型，尚未见

到二维或三维数学模型的应用。综合考虑计算精

度和效率，本文中气体管路模型采用分段集中参

数模型，并假定气体在管路中的流动是一维的，忽

略引力场对气体的影响。气动管路模型由质量、

动量、能量三大守恒定律确定：
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其中，ｑｓ为质量源项，Ｒ为能量源项，Ф为当地粘
性力做功，Ｑ为管路与环境的换热。

（４）节流孔模型
假定气体流过限流位置时流动等熵，忽略节

流孔来流速度，则流量计算如下：
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　　其中Ａ是流孔面积，Ｃｑ是流量系数，Ｃｍ是流
量参数，Ｐｕｐ是上游绝对压力，Ｔｕｐ是上游温度。气

体流量参数Ｃｍ通过下式求得：
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其中，Ｐｃｒ＝
２

（γ＋１( )）
１
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，γ是比热比。

１．２　液路系统动力学模型

（１）贮箱模型
对于推进剂贮箱，液面上方气枕压强的变化

主要取决于增压气体流入速度、推进剂流出速度

以及贮箱内的传热传质作用。本文建模时采用简

化的贮箱模型，认为贮箱内气枕和推进剂的状态

均是瞬时一致和均匀的，不考虑推进剂和贮箱壁

面对气枕的传热传质，则气枕模型即为考虑膨胀

功的变体积气体容积模型，该模型在气瓶模型中

已介绍，不再赘述。

（２）推进剂供应管路模型
综合考虑计算精度和速度，本文对推进剂供

应管路的建模采用了一维分布参数模型，采用

ＬａｘＷｅｎｄｒｏｆｆ格式求解。管路节点的压力导数如
下式：

Ｐ
ｔ
＝－ＢＡ

Ｑｖ
ｘ

（７）

其中，Ａ时管路的流通截面积，Ｂ是管路的有
效体积弹性模量。

根据控制体积动量守恒原理，管路节点的体

积流量微分方程为：

Ｑｖ
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　　－ｖ
Ｑｖ
ｘ
－
ｆｆ·Ｑ２ｖ·ｓｉｇｎ（Ｑｖ）
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其中，ρ为流体密度，Ｖ为管路体积，θ管路与
水平方向的夹角，ｆｆ为摩擦系数。

（３）三通接头和弯管模型
三通接头采用接头处各支路压力相等、流量

平衡来建模，其局部流阻采用文献［１５］的方法
计算。

（４）喷注器模型
推进系统工作过程中，喷注器简化为一个节

·９２·
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流孔元件，该节流孔的背压为随时间变化的燃烧

室压力。

（５）发动机模型
采用文献［１１］的建模方法，将发动机模型分

为两部分：燃烧室和喷管，分别建立其数学模型。

燃烧室分区模型：将燃烧室分成两个区：第一

区为燃烧区，推进剂在燃烧区经过一个时滞后瞬

时燃烧完毕；第二区为流动区，同喷管一起为准一

维平衡流燃气流动管道。对燃烧区做如下几点假

设：推进剂喷入燃烧室到转换为燃气经过一个常

数时滞τ０；生成燃气与燃烧区滞留燃气瞬时均匀
混合，达到温度、组分平衡；燃烧产物为完全气体；

忽略燃烧区液相推进剂所占体积。燃烧室动态特

性的动力学模型由燃气质量、燃气热值和压强为

状态变量的方程组构成，其中燃气热值混合比 Ｋｃ
函数分段拟合得到。

喷管动态模型：考虑喷管内燃气流动过程是

为了计算非稳态、非设计工况下的发动机推力和

冲量。将喷管内的气体流动视为准稳态的一维等

熵流动（激波区除外），在喷管出口反压和喷管膨

胀比确定的情况下，喷管内的流动工况由燃烧室

压强决定。

１．３　机械系统动力学模型

推进系统的建模涉及机械系统中的惯性组

件、弹性组件和阻尼组件。推进系统组件受导向

机构约束，大多只沿一个方向运动，因此可以简化

为一维质量弹簧阻尼运动方程：

Ｍ̈ｘ（ｔ）＋Ｃｘ（ｔ）＋Ｋｘ（ｔ）＝Ｆ（ｔ） （９）
其中，ｘ（ｔ）为位移，Ｆ（ｔ）为外力，Ｍ为质量，Ｃ

为粘性阻尼系数，Ｋ为弹簧刚度。

１．４　热系统动力学模型

热可以通过传导、对流及辐射方式实现传递，

由于热辐射只有在温差较大物体间才比较明显，

因此，航天器推进系统建模与仿真研究通常只考

虑热传导和热对流两种方式。

导热过程由傅里叶定律描述，由于航天器推进

系统相关导热计算主要关心结构导热对流体温度、

压力的影响，因此高压气瓶和增压气路均可等效为

圆筒壁的导热问题，可用一维稳态导热方程描述：

ｑ＝－λｄＴｄｘ （１０）

其中，ｑ为热流密度，λ为导热系数。
对流是流体宏观运动发生冷热流体掺混所引

起的热量传递，对流换热过程由牛顿冷却公式

确定：

Ｑ
·

＝ｈＴＡ（Ｔｅｘｔ－Ｔｗ） （１１）
其中，ｈＴ为表面换热系数。

２　推进系统动力学模块化建模

ＡＭＥＳｉｍ是一个多学科动力学建模、仿真与
分析软件，包含 ＡＭＥＳｉｍ、ＡＭＥＳｅｔ、ＡＭＥＣｕｓｔｏｍ、
ＡＭＥＲｕｎ系列软件平台。ＡＭＥＳｉｍ把系统不同功
能单元进行模块分割，划分为气动、机械、液压、控

制等模型库，用图形化的方式来描述系统各组件

的相互关系。各模块图标采用工程领域的标准符

号，形象直观，因此ＡＭＥＳｉｍ建立的系统动力学模
型与系统原理图接近，可以方便设计人员根据系

统工作原理搭建相应的动力学仿真模型［１３］。

ＡＭＥＳｉｍ软件提供了相互兼容的、丰富的组件模
型库，以及ＡＭＥＳｅｔ所提供的二次开发功能，能够
满足航天器推进系统的系统动力学建模和仿真的

需要。ＡＭＥＳｉｍ的积分运算器自动判断系统方程
的刚性，切换不同的数值算法，从而使仿真速度和

精度满足要求。这可以使得工程设计人员更多地

关注于物理组件的动力学建模，而不必关心模型

的数值特征及求解算法。

在ＡＭＥＳｅｔ软件环境下进行二次开发，分别
建立了减压阀、贮箱、发动机的仿真模型，在

ＡＭＥＳｉｍ软件环境下搭建了某航天器推进系统的
动力学仿真模型ＵＰＳＳｉｍ，如图１所示。

３　推进系统工作过程仿真

仿真模型ＵＰＳＳｉｍ的参数设置如下：（１）增压
气路：多个气瓶并联，初始压力为３１３ｂａｒ（本文中
气体压力均采用绝对压力）；电爆阀响应时间为

１ｍｓ，高压自锁阀响应时间为１０ｍｓ；气体管路内径
均为４ｍｍ，与气瓶直接连通的气路初始压力与气
瓶相同，电爆阀ＮＣＰＶ１至减压阀高压腔的气路初
始压力为４０ｂａｒ，减压阀低压腔下游至单向阀的气
路初始压力为１８ｂａｒ。（２）贮箱：贮箱中５％为气
枕，气枕初始压力为１５５ｂａｒ。高压气瓶和气体管
路的材质均为 ＴＣ４，据此设定导热系数。（３）推
进剂管路：设定轨控发动机供应管路内径为

８ｍｍ；姿控推力器供应管路内径为６ｍｍ，长度按
照系统设计参数设定；电爆阀响应时间为１ｍｓ，电
磁阀响应时间为１０ｍｓ；模型中添加了２８个三通
接头、３６个弯管，为简化起见，所有弯管全部等效
为９０°弯管。（４）轨控发动机和姿控推力器的参
数按照设计参数设定。
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图１　航天器推进系统动力学仿真模型ＵＰＳＳｉｍ示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｕｎｉｆｉｅｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｉｍｕｌａｔｏｒ（ＵＰＳＳｉｍ）

　　图２给出了考虑与忽略气瓶与环境换热两种
情况下，该型轨控发动机变轨过程中气瓶温度和

压力的变化曲线。由图２可见，随着增压气体的
排放，气瓶的温度和压力均持续下降，但考虑气瓶

与环境的换热效应与否，仿真结果差距明显。气

瓶压力的影响因素中，气体的排放占据主导地位，

因此气瓶压力基本呈现线性下降。变轨过程结束

后，气瓶压力 ２１２６ｂａｒ，与遥测数据误差约为
＋１０６％。气瓶温度的影响因素中，气体的排放
在前期占据主导地位，因而气瓶温度在前期下降

较快，之后气瓶与环境的换热占据主导，气瓶温度

趋于稳定。变轨过程结束后，气瓶温度２８１３Ｋ，
与遥测数据误差约为－０６６％。

（ａ）气瓶压力

（ｂ）气瓶温度
图２　推进系统变轨过程中气瓶温度和压力曲线
Ｆｉｇ．２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓｏｆ
ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｄｕｒｉｎｇＧＥＯｉｎｓｅｒｔｉｏｎ

　　表１给出了该型轨控发动机工作过程的仿真
结果。由表可见，推进系统主要参数的仿真结果

与设计参数基本吻合，表明建立的仿真模型能够

较好地模拟双组元统一推进系统的工况，验证了

模型的适用性。

现有文献的系统动力学研究中，研究增压气

路的动态特性均假定推进剂供应管路的流量恒

定，研究推进剂供应管路的动态特性均假定增压

气体的流量恒定，该假定在短时间内是成立的。

但是随着增压过程的进行，气瓶压力逐渐下降，而

减压阀出口压力缓慢上升（本算例中约２％），这
将引起下游推进剂供应管路的各个参数均有所上

·１３·
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升。因此，准确模拟某型轨控发动机的变轨过程

中系统参数的相互影响，应采用增压气路和推进

剂供应管路的耦合仿真。

表１　仿真结果与设计参数的对比（数据已归一化）
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ
ｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（ｄａｔａｎｏｒｍａｌｉｚｅｄ）

组件 参数
设计

参数

变轨过程

开始时

变轨过程

结束时

减压阀 出口压力 １０００ １００２ １０２２

ＭＭＨ贮箱 气枕压力 １０００ １０００ １０２３

轨控发动机

ＭＭＨ电磁
阀入口压力

１０００ １００１ １０３６

ＭＯＮ－１电
磁阀入口压力

１０００ １００８ １０３２

ＭＭＨ流量 １０００ １００９ １０３０

ＭＯＮ－１流量 １０００ １００３ １０２６

推力 １０００ １００３ １０２３

出口压力 １０００ ０９９０ １００９

混合比 １０００ １００４ １００３

４　结　论

为便于研究航天器推进系统动力学问题，本

文开发了模块化、可扩展的航天器推进系统数值

仿真模型ＵＰＳＳｉｍ，并对某型轨控发动机的变轨过
程进行了仿真研究，结果表明：

（１）通过分析某型轨控发动机变轨过程中气
路减压阀出口压力的变化对液路参数的影响，指

出对增压气路和推进剂供应管路进行耦合仿真，

能准确模拟该发动机变轨过程中系统参数的

变化；

（２）仿真结果与设计参数、飞行遥测数据吻
合较好，表明本文所采用的模块化建模与仿真方

法适用于对复杂管网的建模，在航天器推进系统

动力学建模与仿真领域具有较好的应用前景。
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ＳｃｉｅｎｃｅｉｎＣｈｉｎａ，ＳｅｒｉｅｓＥ，２００９，３９（３）：４７４－４８１．（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　魏鹏飞，吴建军，刘洪刚，等．液体火箭发动机一种通用模
块化仿真方法［Ｊ］．推进技术，２００５，２６（２）：１４７－１５０．
ＷＥＩＰｅｎｇｆｅｉ， ＷＵ Ｊｉａｎｊｕｎ， ＬＩＵ Ｈｏｎｇｇａｎｇ， ｅｔａｌ．
Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆａｇｅｎｅｒａｌｍｏｄｕｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｌｉｑｕｉｄ
ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，
２００５，２６（２）：１４７－１５０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１５］　ＩｄｅｌｃｈｉｋＩＥ．Ｈａｎｄｂｏｏｋｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ［Ｍ］．２ｎｄ
ｅｄ．，Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ：ＨｅｍｉｓｐｈｅｒｅＰｕｂ．Ｃｏｒｐ．，１９８６．
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