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基于 AMESim/Simulink的补燃循环火箭发动机
与调节阀特性仿真

李    辉，郭迎清，徐柯杰，闫星辉

（西北工业大学 动力与能源学院，西安 710129）

摘　　　  要：    在 AMESim软件环境下重新建立了某型补燃循环液体火箭发动机的调节阀部件动态模型，在

Simulink软件环境下建立了机电作动系统的动态模型，将两者与修改后的火箭发动机模型进行变推力过程联

合仿真，并在仿真中注入输送管路压力扰动。仿真结果表明：机电作动系统与调节阀模型能够反映发动机变

推力过程中各部件内部的参数变化；联合仿真保持了原发动机模型的稳态精度，各主要参数误差均在 1‰量

级；调节阀的活塞自反馈机构能够抑制输送管路中低频压力波动对发动机推力的影响。
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Simulation of characteristics of staged combustion cycle rocket engine and
control valve based on AMESim/Simulink

LI Hui， GUO Yingqing， XU Kejie， YAN Xinghui

（School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710129，China）

Abstract:   The model of a control valve of a staged combustion liquid rocket engine was rebuilt in
AMESim  software  environment.  And  the  model  of  electromechanical  actuation  system  was  built  in
Simulink.  Co-Simulation  on  process  of  variable  thrust,  including  control  valve,  actuation  system  and
modified engine model,  was conducted.  Then perturbance of  pressure  was introduced during simulation.
The results showed that the model of electromechanical actuation system and control valve can reflect the
internal  parameter  changes  of  each  component  in  the  process  of  variable  thrust.  The  co-simulation
maintained the steady-state accuracy of the original engine model, the errors of the main parameters were
within the order of 1‰. The self-feedback structure of piston of control valve can restrain the influence of
low frequency pressure fluctuation in the conveying pipeline on the thrust of the engine.
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建立液体火箭发动机稳态模型，一种主流方

法是基于元件模型的节点法，建立系统的非线性

方程组，再对其求解。用该方法建立的发动机稳

态模型可以进行系统平衡计算、干扰因素分析、

发动机调整计算等[1-5]。而建立液体火箭发动机

动态模型，则需建立发动机各主要参数的非线性

微分方程，并用恰当的数值方法进行求解[6-9]。刘

红军考虑了供应系统中推进剂温升与密度的变化，
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对稳态模型进行了修正[10]。张青松、张振鹏考虑

了泵后推进剂温度和密度的变化，建立了液氢/液
氧火箭发动机的非线性静态模型[11]。

西北工业大学的徐柯杰等在建立某型大推力

氢氧补燃循环火箭发动机动态数学模型时介绍了

一种分层式模型结构。该方法将火箭发动机的稳

态与动态特性分离，内部迭代层由部件函数与牛

顿-拉弗逊求解器构成，用于计算流量与压力平衡；

外部数值积分层用于更新系统状态，反映系统动

态过程[12]。

以上建模工作更多从发动机推进剂输送系统、

燃烧与喷射系统等大系统角度出发讨论火箭发动

机性能，流量调节元件被简化为面积可变的流量

表达式，不过多关注调节元件具体的结构与特点，

也不考虑驱动调节元件的作动系统的特性。张黎

辉等在建模工作中以时间 t的多项式表征调节阀

开度变化的动态过程[7]，鲍文等在建立一型固体

火箭发动机燃气流量调节阀模型时忽略了执行机

构的动态与非线性特性，假设阀开度与输入电流

成正比[13]。但是对于分级燃烧循环的液体火箭发

动机，其所有组件都相互联系着，往往难以区分

出某个主要的表示发动机动态特性的环节[14]。所

以发动机建模中，应将流量调节元件与作动系统

的特性纳入考虑。

另一方面，在对推进剂流量调节元件的研究

中，研究人员则更多关注调节阀在设计点附近的

流量调节特性，无法分析调节阀安装于实际系统

中的流量调节特性变化[15-18]。

针对上述问题，在火箭发动机分层模型[12] 的

基础上，将调节阀元件单独引出，在 AMESim中

建立其动态模型，并考虑温度、压力对推进剂密

度、黏度的影响，求解流量参数；在 Simulink下建

立了多数火箭发动机建模工作中不会考虑的调节

阀作动系统模型，引入机电作动系统动态特性；

最后，在 AMESim/Simulink环境下对调节阀、机

电作动系统与发动机模型进行联合仿真，分析发

动机与调节元件的工作特性。

建模工作中充分考虑了作动系统与调节阀结

构特点，所建模型面向实际物理对象，能够真实

反映动态物理过程，采用的发动机模型则能够准

确描述变推力过程，联合仿真结合两者长处，使

得发动机模型能够用于系统分析、控制系统设计

等工作，同时仿真结果能够对调节阀设计人员提

供有价值的参考信息。

 1    发动机系统及电动调节阀简介

 1.1   发动机系统

该型火箭发动机为液氢（LH2）/液氧（LOX）推

进剂、单富氢预燃室（PB）、燃气并联驱动氢氧涡

轮泵的补燃动力循环发动机。系统连接图如图 1
所示。
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图 1    某型液氧/液氢补燃循环发动机系统示意图

Fig. 1    Diagram of the LOX/LH staged combustion cycle

engine system
 

图 1中，液氢 /液氧推进剂经低压氢涡轮泵

（LPFTP）与低压氧涡轮泵（LPOTP）进入系统，少

部分液氢用于冷却喷管，大部分通过预燃室燃料

阀（PFV）进入预燃室（PB）与液氧混合燃烧，燃烧

产生的高焓值燃气用于驱动高压氢涡轮泵

（HPFTP）与高压氧涡轮泵（HPOTP），对新进入的

液氢、液氧推进剂进行增压。涡轮泵后排出的燃

气仍富含未燃烧的氢，该燃气进入主燃烧室

（MCC），与通过主燃烧室氧阀（MOV）进入主燃烧

室的液氧及通过主燃烧室燃料阀（MFV）进入的

液氢推进剂进行补充燃烧，最后在喷管（Nozzle）
中膨胀并加速排出。预燃室氧调节阀（POV）与推

力室氧调节阀（MOV）为可调元件，分别用来控制

进入预燃室与推力室的氧流量，实现对发动机推

力与混合比的控制。

 1.2   电动调节阀

发动机系统的 POV与 MOV为可调元件，电

动调节阀系统指 POV、MOV及分别驱动其工作

的机电作动系统。

机电作动系统由一台永磁同步电动机（PMSM）

及对应的减速、反馈等部件组成，依据外部指令

驱动调节阀到达指定开度。电动调节阀系统组成

框图如图 2所示。

POV与 MOV各自对应一套独立的机电作动
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系统，两套系统标称参数相同。

POV阀为一型具有自反馈稳流调节功能的

套筒阀，阀内部中央为自反馈活塞机构，工质沿

着阀内部的环形流道流过调节阀。其结构简图如

图 3所示。
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1 调节阀入口；2 周向过流窗口；3 齿轮套筒；4 齿轮轴；

5 调节阀出口；6 活塞；7 可调节流嘴；8 弹簧；9 阀体。

图 3    预燃室调节阀结构简图

Fig. 3    Structure of control valve of precombustion chamber
 

该阀第一级节流副的开度由外部指令通过机

电作动系统控制，活塞弹簧机构能够感受第一级

节流副前后的压力差，自动调节第二级节流副开

度大小，达到稳定流量的效果。

MOV为普通套筒阀，结构与 POV类似，但内

部未设置活塞自反馈机构，不具备自动稳定流量

功能。MOV只有类似 POV的第一级节流部件，

外部指令通过机电作动系统可直接控制其开度。

MOV结构简图如图 4所示。
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P1 P2

1 阀入口；2 周向矩形节流窗；3 齿轮套筒；4 齿轮轴；

5 阀出口； 6 阀内腔。

图 4    推力室调节阀结构简图

Fig. 4    Structure of control valve of main combustion chamber

 2    发动机及电动调节阀模型

 2.1   发动机模型

发动机模型为分层结构模型[12]，模型在 Sim-
ulink软件环境下建立，模型结构如图 5所示。
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图 5    发动机系统分层模型结构

Fig. 5    Hierarchical structure of model of engine system
 

模型中内部循环与迭代求解器用于求解发动

机各部件的准平衡状态，使各流量、压力参数满

足平衡条件；外部循环则考虑了各涡轮泵转子的

惯性，按时间步长更新转子转速状态，反映系统

动态特性。

 2.2   电动调节阀模型

电动调节阀模型由机电作动系统模型与调节

阀模型组成。

 2.2.1    机电作动系统模型

机电作动系统为典型的 PMSM三闭环控制

系统，包括电流环、速度环及位置环，控制系统结

构原理如图 6所示。

模型在 Simulink仿真环境下搭建，包含 PMSM、

逆变器、占空比信号产生模块及坐标变换模块，

机电作动系统 Simulink模型框图如图 7所示。

POV与 MOV对应的机电作动系统标称参数

相同，因此只建立一个标称模型即可。

 2.2.2    调节阀模型

调节阀模型在 AMESim仿真环境下搭建。

建模过程中考虑了两级节流副结构、调节阀容积、

活塞弹簧自反馈机构、齿轮套筒质量与可变节流

孔面积等因素。

模型中，第一级节流副为沿周向布置的矩形

窗口，由套筒位移量决定过流面积，其过流面积、

湿周、水力直径表达式如式（1）～式（3）所示。

A1 = n×w×（rs×2×π× θ/360） （1）
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图 2    调节阀与电动执行机构系统框图

Fig. 2    System diagram of control valve and electric actuator
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λ1 = 2n×（rs×2×π× θ/360+w） （2）

h1 = 4A1/λ1 （3）

式中 A1 为第一级节流副过流面积，λ1 为第一级节

流副湿周，h1 为第一级节流副水力直径，rs 为驱动

齿轮节圆半径，n为矩形窗口个数，w为矩形窗口

宽度，θ为机电作动器输入的角位移。

POV第二级节流副由活塞底边与阀壳体内

壁形成，为一个圆锥面。圆锥面面积由活塞位移

量及阀内壁与轴线的夹角共同决定。其参数表达

式如式（4）～式（6）所示。

A2 = π · x · sin α ·（x · sin α · cos α+dp） （4）

λ2 = 2π（x · sin α · cos α+dp） （5）

h2 = 4A2/λ2 （6）

式中 A2 为第二级节流副过流面积，λ2 为第二级节

流副湿周，h2 为第二级节流副水力直径，x为活塞

位移量，α为阀体内壁与阀轴线所形成的半顶角

角度，dp 为活塞直径。

将式（1）～式（6）代入表征两级节流副的可变

节流元件，最后得到 POV调节阀的 AMESim模型

如图 8所示。
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图 6    机电作动系统结构原理图

Fig. 6    Principle diagram of electromechanical actuator system
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图 7    机电作动系统 Simulink模型框图

Fig. 7    Diagram of model of electromechanical actuator system in Simulink
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1 入口压力端；2 流体属性；3 入口至出口泄漏；4 活塞前端容腔；

5 活塞前后端泄漏；6 活塞弹簧内腔；7 内腔至出口泄漏；

8 活塞质量块；9 流体参数输入；10 出口压力端；

11 第二级节流副；12 阀内容积；13 可调节流嘴；

14 第一级节流副；15 开度指令。

图 8    POV阀 AMESim模型

Fig. 8    Model of POV valve in AMESim
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MOV为普通套筒阀，结构与 POV阀相似，但

没有自反馈调节机构，因此用一个可变节流元件

反映其流量特性，其过流面积、湿周、水力直径表

达式与式（1）～式（3）相同，此处不再赘述。最后

得到MOV模型如图 9所示。

 
 

2

1

6 5 4

3

P

P

k

k

k

fluid
props.

1 入口压力端；2 流体属性；3 流体参数输入；4 出口压力端；

5 节流机构；6 开度指令。

图 9    MOV阀 AMESim模型

Fig. 9    Model of MOV valve in AMESim

 3    电动调节阀与发动机联合仿真

 3.1   建立联合仿真模型

建立联合仿真模型，需通过数据接口技术在

各分系统模型之间进行数据交换，数据交换示意

图如图 10所示。

同时，需对已有的发动机模型进行修改，修改

内容包括：①取消原发动机模型中对流量计算函

数的调用；②内循环自变量由 8个减为 6个，去掉

预燃室氧阀流量 Qmgo 及推力室氧阀流量 Qmco；

③修改发动机模型输入变量，将输入变量由调节

阀开度改为 Qmgo 及 Qmco；④将状态变量预燃室氧

阀阀前压力、预燃室氧阀阀后压力、推力室氧阀

阀前压力、推力室氧阀阀后压力引出，作为输出

变量；⑤改善模型计算收敛性的其他修改。最终

得到的联合仿真模型如图 11所示。

图 11中，信号源 2产生 POV及 MOV开度指
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图 10    联合仿真模型各分系统之间的数据交换

Fig. 10    Data exchanging between sub-systems of co-simulation model
 

 

1
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图 11    火箭发动机联合仿真模型

Fig. 11    Co-simulation model of rocket engine
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令并发送到机电作动系统 3、1。机电作动系统计

算得到调节阀实际开度，并通过接口模块 4发送

给调节阀，同时两调节阀模型根据发动机模型 5
反馈的管路压力计算得到推进剂流量。流量信号

再输入发动机模型，用于计算推力等参数。

 3.2   联合仿真

在联合仿真模型基础上，进行 80%～100%变

推力仿真，仿真结果如图 12～图 14所示。

图 12（a）中为 POV开度指令及响应，图中放

大部分能够明显观察到作动系统的动态响应特性，
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图 12    变推力仿真过程中的开度指令及响应

Fig. 12    Opening instruction and response in the process of

variable thrust simulation
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角位移上升时间约为 0.2 ms，与作动系统实际参

数匹配较好；图 12（b）为MOV开度指令及响应。

图 13反映了发动机在 80%～100%变推力工

作过程中部分主要参数的变化，由图可见，POV
开度可以控制火箭发动机在一定范围内改变推力，

MOV开度可以控制推力室混合比变化。

联合仿真中，各个工况下的压力、流量、转速

等参数与原火箭发动机模型基本保持一致，即对

发动机模型的修改与通过接口技术实现的联合仿

真并未影响原发动机模型的稳态精度。如在发动

机 100%推力工况下，通过联合仿真得到的发动

机部分参数，与修改前的发动机模型各参数对比

如表 1所示。
 
 

表 1    联合仿真与原发动机模型各参数对比

Table 1    Comparison of parameters between co-simulation

and original engine model

参数
原发动机

模型
联合仿真

模型
绝对
误差

相对
误差/%

预燃室氧流量/
（kg/s） 48.70 48.76 0.06 0.12

推力室氧流量/
（ kg/s） 390.8 391.1 0.3 0.07

预燃室氢流量/
（kg/s） 59.10 59.14 0.04 0.06

推力室混合比 6.041 6.042 0.001 0.016
 
 

由表 1可见，为实现联合仿真对发动机模型

所作的修改，几乎不影响原发动机模型各参数的

稳态精度。

POV调节阀由于其特殊的自反馈调节结构，

在火箭发动机变推力过程中活塞会产生轴向位移，

调节第二级节流副过流面积，该位移量在试验中

不易测量，但在联合仿真中可通过 POV模型轻易

获取。联合仿真中的 POV活塞位移如图 14所示。

活塞零位移量为图 4所示最大开度位置，因

此图 14中推力、流量增加时活塞位移量减小。

以上联合仿真说明，修改后的火箭发动机联

合仿真模型，不仅能够反映发动机系统在变推力

过程中的参数变化，也能够反映机电作动系统、

调节阀等状态参数的变化，且动态特性与实际系

统匹配较好，整个联合仿真模型未改变原发动机

模型的稳态精度。该模型可用于发动机控制系统

的设计工作中。

 3.3   在联合仿真中注入扰动及对比

为研究发动机在输送系统管路压力扰动下的

响应特性，进行此项仿真。扰动注入点选择预燃

室氧调节阀出口处，扰动信号为幅值 2 MPa、频

率 1～50 Hz正弦扫频信号。

同时为分析 POV的活塞自反馈调节机构对

发动机特性的影响，进行对比仿真分析。在上述

联合仿真中将 POV调节阀替换为一个普通套筒

阀（即去掉其中的活塞自反馈结构），并注入与先

前相同的扰动信号，观察仿真结果。

两种状态下得到的推力室压力对扰动增益的

幅频特性分别如图 15所示。
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Fig. 15    Frequency characteristics of thrust chamber pressure

change caused by pipeline pressure disturbance
 

由图 15所示的仿真结果可以看出，POV调节

阀采用活塞自反馈结构，能够显著降低管路中低

频压力扰动对发动机推力的影响；而当扰动频率

高于 10 Hz以后，两者差别不大，发动机推力对高

于此频率的扰动不敏感。

 4    结　论

在已有的一型液体火箭发动机 Simulink模型
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图 14    联合仿真中的 POV阀活塞位移量

Fig. 14    Displacement of piston of POV valve in co-simulation
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基础上，建立了发动机机电作动系统与氧调节阀

POV、MOV的模型，并与发动机模型进行了联合

仿真，得到如下结论：

1）  联合仿真能够模拟发动机的变推力工作

过程，发动机推力由 POV调节阀开度进行控制，

推力室混合比由MOV调节阀开度控制；

2） 联合仿真能够反映机电作动系统、调节阀

在发动机变推力工作过程中的稳态与动态特性；

3）  联合仿真模型保持了原发动机模型的稳

态精度，各主要参数误差都在 1‰量级；

4） 预燃室氧调节阀中的自反馈活塞结构，能

够抑制推进剂管路中的低频压力波动对发动机推

力的影响，使发动机推力更稳定。

综上所述，基于 AMESim/Simulink仿真环境

搭建的联合仿真模型，能够反映机电作动系统/执
行机构的稳态与动态特性，更有利于分析发动机

变推力时的工作特点。
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