
􀅰信息技术􀅰 王申ꎬ等􀅰基于 ＡＭＥＳｉｍ的卫星推进系统流阻特性研究

第一作者简介:王申(１９８３—)ꎬ男ꎬ河南南阳人ꎬ高级工程师ꎬ硕士研究生ꎬ研究方向为航空宇航推进理论与工程ꎮ

ＤＯＩ:１０.１９３４４ / ｊ.ｃｎｋｉ.ｉｓｓｎ１６７１－５２７６.２０２２.０１.０３９

基于 ＡＭＥＳｉｍ 的卫星推进系统流阻特性研究

王申１ꎬ２ꎬ朱一骁１ꎬ２

(１. 上海空间推进研究所ꎬ上海 ２０１１１２ꎻ ２. 上海空间发动机工程技术研究中心ꎬ上海 ２０１１１２)

摘　 要:根据对某卫星在轨故障模式的分析ꎬ针对卫星推进系统流阻特性展开研究ꎮ 基于
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０　 引言

某型号卫星在实施某阶段变轨工作期间ꎬ卫星突然出

现异常干扰力矩并持续增大ꎬ随即实施了紧急关机措施ꎮ
通过故障树分析及试验排查工作ꎬ认定 ４９０ Ｎ发动机在轨

工作异常的最大可能是由于发动机喉部内部温度过高ꎬ使
涂层提前失效ꎬ出现烧蚀引起燃气泄漏ꎮ 在轨使用工况偏

高叠加是发动机喉部温度过高的原因之一[１－２] ꎮ 通过分

析 ４９０ Ｎ发动机的问题ꎬ卫星推进系统部提出 ４９０ Ｎ 发动

机不允许超工况在轨使用的要求ꎮ 系统流阻是影响 ４９０ Ｎ
发动机在轨工况的主要因素ꎬ为避免 ４９０ Ｎ发动机在轨超

工况使用ꎬ需要对系统流阻进行复核和复算ꎮ
液体火箭推进系统是用液路、气路将各部、组件联接

起来的流体网络系统ꎬ流体管路具有直径小、流量大、压力

高的特点[３－５] ꎮ 管流的主要影响因素包括可压缩性、惯性

和黏性ꎬ研究液体的管路模型可以忽略流体的压缩性ꎬ只
考虑流阻ꎮ 随着计算机技术的发展ꎬ国内外开发了能够进

行液压气动系统数值模拟的软件[６－９] ꎬ其中 ＡＭＥＳｉｍ 软件

中提供的管路模型多达 ２０ 余种ꎬ可以根据管路的特征和

流体的流动特性选用合适的管路模型[１０] ꎮ
本文基于 ＡＭＥＳｉｍ建立 Ａ星和 Ｂ星氧化剂和燃料的

液路模型ꎬ通过数值模拟的方法对液路流阻进行计算ꎬ并
与已有的在轨飞行及地面测试数据进行比较ꎬ以验证数值

模拟的有效性ꎮ

１　 系统建模

１.１　 数学模型

系统流阻由 ３个部分组成:管路沿程流阻、弯管及通

类局部流阻和组件流阻ꎮ
１)管路沿程流阻损失

当限制流动的固体边界使流体作均匀流动时ꎬ流体内

部以及流体与固体壁面之间产生的沿程不变的切应力ꎬ称
为沿程阻力ꎮ 由沿程阻力引起的流阻损失称为沿程流阻

损失ꎬ用 ΔｐＬ表示ꎬ计算公式如下:

ΔｐＬ ＝λ
Ｌ
Ｄ
ρ ｖ２

２
式中:λ 为管路沿程流阻损失系数ꎻＬ 为管路长度ꎻＤ 为管

道当量直径ꎻρ 为液体介质密度ꎻｖ 为液体介质流速ꎮ
２)局部流阻

流体因固体边界急剧改变而引起速度重新分布ꎬ质点

间进行剧烈动量交换而产生的阻力称为局部阻力ꎮ 由局

部阻力引起的流阻损失称为局部阻力损失ꎬ用 Δｐｃ表示ꎬ
计算公式如下:

Δｐｃ ＝ ξρ
ｖ２

２
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式中:ξ 为管路局部流阻损失系数ꎮ
局部流阻损失包括多通局部流阻损失和圆弯管局部

流阻损失ꎬ液路多通局部流阻损失系数 ξ 见图 １ꎬ圆弯管

的局部流阻损失计算公式如下:

Δｐ′ｃ ＝ ０.１３１＋０.１６３ ２
Ｄ
Ｒ( )

３.５

[ ] θ
９０°

æ
è
ç

ö
ø
÷

０.５

ρ ｖ２

２
式中:θ 为弯管弯曲角度ꎻＲ 为弯管弯曲半径ꎻＤ为弯管直径ꎮ

ν

ζ=0.1

ν

ζ=1.5

ν

ζ=1.5

ν

ζ=3.0

图 １　 多通局部流阻损失系数 ξ

１.２　 ＡＭＥＳｉｍ数值模拟

１)结构模型

图 ２和图 ３所示为某两颗卫星推进分系统燃料和氧化

剂管路的 Ｃｒｅｏ模型ꎮ 系统包括燃料部分和氧化剂部分ꎬ每
个部分均由支路和主路组成ꎬ主路由直管、弯管、孔板、三通

和自锁阀组成ꎮ 为便于计算ꎬ在数值模拟建模时对结构模

型进行适当简化ꎬ将自锁阀简化为孔板进行数值模拟ꎮ

图 ２　 Ａ 星推进分系统结构模型

图 ３　 Ｂ 星推进分系统结构模型

２)数值模拟模型

根据系统原理及所建立的数学模型ꎬ使用 ＡＭＥＳｉｍ的

液压库和液阻库建立了系统的 ＡＭＥＳｉｍ数值模拟模型ꎬ如
图 ４和图 ５所示ꎮ

A

B

C

D

F

E

图 ４　 Ａ 星推进分系统 ＡＭＥＳｉｍ
数值模拟模型

B

A

C

D

F

E

图 ５　 Ｂ 星推进分系统 ＡＭＥＳｉｍ
数值模拟模型

在数值模拟模型中ꎬ直管通过 ＡＭＥＳｉｍ库中的直管进

行模拟ꎬ选取类型为 ＨＬ０００３ꎻ弯管通过 ＡＭＥＳｉｍ库中的直

管和弯管的组合来模拟ꎮ 其中ꎬ直管部分模拟真实组件的

沿程流阻ꎬ选取类型为 ＨＬ０００３ꎻ弯管部分模拟真实组件的

局部流阻ꎬ选取类型为 ＨＲ２３２ꎮ 直管和弯管的设置参数如

表 １所示ꎮ 孔板通过 ＡＭＥＳｉｍ库中的孔板进行模拟ꎬ选取

类型为 ＨＹＤＯＲＦ０ꎻ三通用 ＡＭＥＳｉｍ库中的三通进行模拟ꎬ
选取类型为 ＨＲ３Ｐ０１ꎮ

表 １　 设置参数

类型 参数 /单位 取值

直管

管径 / ｍｍ ６.４

管长 / ｍｍ 以实际为准

壁厚 / ｍｍ ０.８

相对摩擦系数 ０.０００ ８

弯管

管径 / ｍｍ ６.４

中心角 / ｍｍ 以实际为准

曲率半径 / ｍｍ ２４

１.３　 数值模拟方案

１)对燃料和氧化剂支路代表自锁阀的孔板流阻进行

调节ꎬ主要是通过调节孔板的孔径ꎬ使得孔板的压差与自

锁阀组件试验测试结果校准ꎻ
２)对燃料和氧化剂支路的总流阻进行调节ꎬ主要是

通过调节孔板的孔径ꎬ使得并联贮箱支路流阻与试验测试

结果校准ꎻ
３)进行推进系统管路流阻数值模拟研究ꎬ主要是通

过设置与试验一致的进口流量ꎬ获得燃料和氧化剂主路交

汇至液路压传的流阻ꎬ完成流阻数值模拟ꎮ

２　 结果分析

２.１　 试验结果

通过在轨遥测和地面测试的手段ꎬ获得 Ａ 星和 Ｂ 星

的实测数据ꎬ实测数据将在下文数值模拟结果分析部分用

来与数值模拟结果进行对比ꎮ

２.２　 数值模拟结果分析

通过对 Ａ星燃料和氧化剂支路自锁阀和孔板的调整ꎬ获
得了各支路自锁阀流阻和支路流阻ꎬ如表 ２所示ꎮ 从表中可

以看出ꎬ数值模拟结果与实测结果的误差在 １％以内ꎮ
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表 ２　 推进分系统各支路自锁阀流阻

类型 位置
数值模拟
结果 / ＭＰａ

单机实测
结果 / ＭＰａ 误差 / ％

自锁阀

燃支路 Ａ ０.０５７ ５ ０.０５７ ７ ０.３５

燃支路 Ｂ ０.０５３ ８ ０.０５４ １ ０.５６

氧支路 Ｃ ０.０８７ ８ ０.０８７ ８ ０

氧支路 Ｄ ０.０８４ ７ ０.０８４ ５ －０.２４

并联贮箱
支路流阻

燃支路 Ａ ０.１０２ ２ ０.１０２ ４ ０.２０

燃支路 Ｂ ０.１０２ ９ ０.１０２ １ －０.７８

氧支路 Ｃ ０.１０４ ０ ０.１０３ ９ －０.１０

氧支路 Ｄ ０.１０３ ４ ０.１０４ ４ ０.９７

　 　 １)主路流阻数值模拟

通过对 Ａ星和 Ｂ 星各支路进口流量的调整ꎬ并根据

卫星在轨数据ꎬ可以得到如表 ３所示的液路流阻与实测数

据对比结果ꎮ 从表中可以看出ꎬＢ星数值模拟结果与地面

实测数据吻合度高ꎬＡ星数值模拟结果与在轨数据基本吻

合ꎬ但是燃料路流阻数值模拟数据与在轨数据偏差较大ꎬ
因此在下文针对 Ａ星数值模拟结果进行误差分析ꎮ

表 ３　 液路流阻数值模拟结果与在轨数据对比

位置

Ａ星
管路实
测结果 /
ＭＰａ

管路计
算结果 /
ＭＰａ

偏差 /
％

Ｂ星
管路实
测结果 /
ＭＰａ

管路计
算结果 /
ＭＰａ

偏差 /
％

氧化剂路 ０.１２６ ０ ０.１３ １０ ＋４.０ ０.０７８ ４ ０.０７８ ０ －０.５

燃料路 ０.１２１ ０ ０.１１２ ０ －７.４ ０.０４８ ７ ０.０４９ ５ ＋１.６

２.３　 误差分析

从数值模拟结果与在轨数据对比可以看出ꎬ氧化剂路

流阻数值模拟值与在轨数据误差－７.４％ꎬ燃料路流阻数值

模拟值与在轨数据误差＋４.０％ꎮ 误差值的偏差较大ꎬ考虑

到混合比偏差对在轨数据的影响ꎬ按照混合比偏差 １.８％
对数值模拟结果进行误差分析ꎮ

根据额定混合比 １.６５ꎬ当混合比偏差取－１.８％时ꎬ混
合比为 １.６２０ ３(即同一工况下ꎬ燃料消耗较大)ꎻ当混合比

偏差取＋１.８％时ꎬ混合比为 １.６７９ ７(即氧化剂消耗较大)ꎬ
计算结果见表 ４－表 ６ꎮ 从计算结果可以看出ꎬ在考虑混合

比偏差的情况下ꎬ氧化剂路流阻数值模拟值与在轨数据误

差为－４.０％~ ＋４.０％ꎬ燃料路流阻数值模拟值与在轨数据

误差为－７.４％~ －１.６％ꎮ 由此可见ꎬ混合比偏差会对数值

模拟结果与在轨数据的吻合度产生影响ꎮ

表 ４　 推进分系统并联贮箱支路流阻

位置 混合比偏差 / ％
数值模拟结果 / ＭＰａ

水流阻 燃料 /氧化剂流阻

燃料支路

氧化剂支路

燃料支路

氧化剂支路

－１.８

０.１０３ ０.０８５

０.１０１ ０.０８３

０.１０７ ０.０８９

０.１０４ ０.０８５
燃料支路

氧化剂支路

燃料支路

氧化剂支路

＋１.８

０.０９９ ０.０８２

０.１０４ ０.０８５

０.１０３ ０.０８５

０.１０９ ０.０８９

表 ５　 推进分系统交汇至液路压传流阻

位置
混合比
偏差 / ％

数值模拟结果 / ＭＰａ

水流阻 燃料 /氧化剂流阻

燃料主路

氧化剂主路

燃料主路

氧化剂主路

－１.８

０.０３３ ０.０２７

０.０４７ ０.０３８

０.０３６ ０.０３０

０.０５６ ０.０４６
燃料主路

氧化剂主路

燃料主路

氧化剂主路

＋１.８

０.０３９ ０.０３２

０.０５６ ０.０４６

０.０３３ ０.０２７

０.０５０ ０.０４１

表 ６　 Ａ 星液路流阻数值模拟结果

位置
混合比
偏差 / ％

燃料 /氧化剂流阻 / ＭＰａ

数值模拟结果 在轨数据
误差 / ％

燃料路

氧化剂路

燃料路

氧化剂路

－１.８

０.１１２ ０.１２１ －７.４

０.１２１ ０.１２６ －４.０

０.１１９ ０.１２１ －１.６

０.１３１ ０.１２６ ＋４.０
燃料路

氧化剂路

燃料路

氧化剂路

＋１.８

０.１１４ ０.１２１ －５.８

０.１３１ ０.１２６ ＋４.０

０.１１２ ０.１２１ －７.４

０.１２９ ０.１２６ ＋２.４

３　 结语

本文基于 ＡＭＥＳｉｍ建立了 Ａ星和 Ｂ星的氧化剂和燃料

的液路模型ꎬ通过数值模拟的手段对液路流阻进行计算ꎬ并与

已有的在轨飞行及地面测试数据进行比较ꎬ验证了数值模拟

模型的有效性ꎬ为推进系统流阻数值模拟提供帮助ꎮ
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