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电动膨胀循环变推力液体火箭发动机
推力控制方案
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摘　　　  要：    以电动膨胀循环变推力液体火箭发动机为研究对象，设计了一种适用于电动膨胀循环发动机

的推力闭环控制方案，其次基于 AMESim平台建立了控制系统仿真模型，验证了重要部组件模型的准确性，

并基于电动机泵和涡轮泵动力学模型对 PID控制器进行了参数整定，最后着重针对推力调节的阶跃信号和

斜坡信号开展了控制仿真。结果表明：在推力变比 5∶1全工况范围内，双 PI控制器适用于电动膨胀循环发

动机推力调节控制，系统不存在稳态误差，但是调节过程存在波动；针对调节过程而言，双 PI控制器控制信

号的比例输出振荡是控制目标波动的主因，而积分输出造成了控制目标的稳态误差；相比阶跃信号调节，双

PI控制器跟踪斜坡信号的效果更好，因此实际使用中，应尽量考虑斜坡信号进行推力调节。
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Thrust control scheme for electric expander cycle of variable
thrust liquid rocket engine
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Abstract:   A thrust  closed-loop control  scheme for  electric  expander cycle of  variable thrust  liquid
rocket engine was designed, and the control system simulation model was established based on AMESim
platform.  Besides,  the  simulation model  of  some important  components  was  verified.  Secondly,  the  PID
(proportional-integral-derivative)  controller  parameters  were  selected  based  on  the  dynamic  models  of
motor pump and turbopump. Finally, control simulation was carried out for the step signal and slope signal
of thrust regulation. The results showed that the double PI controller was suitable for the thrust regulation
control of electric expansion cycle engine within the range of thrust ratio 5∶1, and there was no steady-
state error in the system, though the oscillation of thrust existed during the throttling process; secondly, for
the  throttling  process,  the  proportional  output  oscillation  of  the  control  signal  of  the  dual  PI  controller
contributed much to the fluctuation of the control target, and it cannot restrain the fluctuation effectively;
compared with step signal, the effect of dual PI controller tracking slope signal was better, so in practice,
the slope signal should be considered for thrust throttle.
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液体火箭发动机是空间运输系统和航天器推

进与机动的主要动力装置[1-2]；而变推力液体火箭

发动机能提高空间飞行器交会对接灵活度，提升

导弹机动性与有效打击能力[3-4]，并且是无大气天

体表面软着陆的唯一动力装置[5-7]。Apollo飞行

器凭借 lunar module descent engine （LMDE）变推

力发动机完成了世界上首次月球表面着陆[8]，嫦

娥三号基于 7 500 N变推力发动机相继完成了中

途修正、近月制动、动力下降任务，并平稳着陆于

月球[9]。

目前火箭发动机推力调节方式分为开环控制

和闭环控制，两者的结构如图 1，其区别主要在于

是否引入反馈[10]。开环控制需要开展大量试验才

能得到精确的数学模型，成本极高，而且往往会

带来较大的稳态误差；而闭环控制不需要或需要

少量试验数据，对数学模型精度要求一般，控制

精度较高。
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(a) 开环控制

(b) 闭环控制

图 1    开环控制和闭环控制结构

Fig. 1    Open loop control and close loop control
 

国外典型的具备推力与混合比可调的液体火

箭发动机包括 space shuttle main engin （SSME） [11]、

LE-5B[12]、 RD-120[13]、Morpheus[14] 主发动机等。

SSME是分级燃烧循环发动机，推力调节范围为

65%～100%，闭环控制存在于启动、变推力和关

机整个工作过程；LE-5B采用膨胀循环系统方案，

推力和混合比均基于闭环控制系统进行调节，发

动机具有 60%的节流能力；与前两者不同的是，

RD-120虽然具备推力和混合比调节能力，但由于

采用开环控制方案，因此基于大量的地面试验才

得到了调节阀、涡轮泵等各关键组件与发动机性

能之间的准确关系；Morpheus主发动机采用落压

式供应系统，分别基于开环控制和闭环控制实现

了推力变比 4∶1的调节能力。

国内在发动机推力调节特性上也开展了一定

的研究。刘洋等[15] 针对电动泵压式发动机展开

仿真研究，结果表明，电动机时间常数对系统动

态特性影响较大，且时间常数越小，系统到达稳

定状态的时间越短；徐柯杰等[16] 针对氢氧补燃循

环发动机展开模块化建模，建立了具有通用性、

灵活性和开放性液体火箭发动机通用部件模块，

主级工况下的仿真模拟表明所搭建的模型具有精

度高、速度快的优点；艾春安[17] 采用线性化方法

得到了挤压式变推力液体火箭发动机的四阶传递

函数，并采用 PID控制器对其进行了分析；基于

艾春安得到的四阶传递函数，韩泉东[18] 采用模糊

PID控制器对推力进行控制，获得了更高的控制

精度与实时性；翟一帆等[19] 针对膨胀循环系统提

出了不解耦的双 PID闭环控制方案，基于临界比

例度法提出了一种适用于双 PID控制器参数整定

方法，但是该方法需要反复迭代，效率较低；张万

旋等[20] 通过系统辨识方法获得膨胀循环发动机

二阶状态空间黑箱模型，采用全局快速非奇异终

端滑模控制器进行控制研究，获得了较快的响应

速度，且无稳态误差，但该方法仅适用于额定工

况附近的推力控制；薛薇等[21] 建立了氢氧补燃发

动机实时动态非线性模型，并设计了推力闭环控

制器，通过控制器与非线性模型的联合仿真验证

了算法的有效性；胡润生等[22] 以电动泵压式液体

火箭发动机为研究对象，针对电动机泵展开流量

控制器设计，结果表明，相比增益调度线性二次

控制器，PID控制器在跟踪斜坡信号上效果更好，

但跟踪过程控制器的输出信号存在剧烈的振荡。

电动膨胀循环发动机由 Liang等 [23] 提出，是

上面级发动机的潜在方案之一，具备结构简单、

推力和混合比易于调节、电池质量低和可重复使

用性高的优点，对其展开闭环控制研究能降低试

验成本，并保证其具备一定抗干扰能力。鉴于此，

本文以推力变比 5∶1的电动膨胀循环变推力液

体火箭发动机为研究对象，设计了闭环控制系统

以对推力和混合比进行控制。

 1    20 kN级电动膨胀循环发动机方案

 1.1   技术指标

本方案采用液氧 LOX和甲烷 CH4作为推进

剂，设定发动机最大工况下的推力为 20 kN，推力

变比 5∶1，最高室压为 3.00 MPa。为了达到性能要

求，混合比Mratio=3.20，膨胀比ɛ =220，比冲 Isp=360 s。
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最大工况即额定工况 （rated power level, RPL）下
系统的具体技术指标如表 1。
 
 

表 1    技术指标

Table 1    System technical metrics

输入参数 数值 输入参数 数值

Fmax/kN 20 Mratio 3.20

Tratio 5∶1 Isp/s 360
pcmax/MPa 3.00 ṁoxmax/（kg/s） 4.32

ɛ 220 ṁfmax/（kg/s） 1.35
 
 

 1.2   系统组成

电动膨胀循环发动机方案如图 2。发动机由

推进剂供应系统、推力控制系统和推力室组成。
 
 

Lagging

Tank
Fill/vent valve
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Inverter
Motor
Pump
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LCH4
GCH4

Filter
Turbine flowmeter
Pyrotechnical valve
Turbine
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Flow dividler valve
Flex hose
Solenoid valve

Chamber

图 2    电动膨胀循环发动机系统方案

Fig. 2    Electric expander cycle engine system scheme
 

推进剂供应系统包括储箱、电动机泵、涡轮

泵、加注/排泄阀和过滤器。电池供给电动机能量，

驱动燃料泵；涡轮驱动氧化剂泵。主阀为电磁阀，

位于软管下方，起开关作用。

推力控制系统包括可调电动机、双电磁阀驱

动的液压作动器、涡轮并联阀和喷注器。通过改

变无刷直流电动机功率调节燃料泵功率，进而调

节燃料流量，从而改变推力；通过改变涡轮并联

阀的开度来调节驱动涡轮工质流量，进而改变涡

轮泵功率，以此调节液氧流量，从而调节混合比。

全工况调节过程始终保持混合比不变。通过切换

双电磁阀，喷注器的活动套筒将引动，使得喷注

面积发生变化，进而改变喷注压降以抑制燃烧不

稳定性。

推力室由喷注器、燃烧室和喷管组成。推力

室上身部材料为铜，冷却方式主要为再生冷却,下
身部材料为陶瓷基复合材料，冷却方式主要为辐

射冷却，冷却剂进入位置为膨胀比 5∶1的位置[24-26]。

根据技术指标和系统方案，可以得到部组件

关键参数，如表 2所示。
  

表 2    部组件关键参数

Table 2    Key parameters of components

参数 数值

燃料储箱和氧储箱压力/MPa 0.40
氧储箱温度/K 90

燃料储箱温度/K 111
燃料管路内径/mm 24
氧管路内径/mm 28

推力室喉部直径/mm 64.6
燃烧室直径/mm 130

燃烧室特征长度/m 1
喷管转折处型面角/（º） 20
喷管出口扩张半角/（º） 10

 
 

 2    动力学模型

为了获得发动机的响应特性，需要建立系统

动力学模型。本文的动力学模型包括电动机、涡

轮、转子、离心泵、燃烧室、冷却通道等模型。

 2.1   电动机模型

本文采用串联绕组线性直流电动机[27]，其物

理示意图及等效电路如图 3所示。当电动机 3点

接地时，其输入电压 Us 即为转角横担输出给电动

机的电压 U3。本文主要通过改变电动机输入电

压来调节电动机功率。图中 Rs 为电阻，Ls 为电感。

反电动势和转矩系数 Kt 可以表达成输入电流

Is 的表达式

Kt = Krt0Is[1+σk（T −T0）] （1）

其中 Krt0 为参考温度下反电动势和转矩减小常数，

σk 为反电动势和转矩系数的修正系数，T0 为参考

温度，T为实际温度。

电动机相对转速表达式为

ωdif = ωstat+ωrot （2）

式中 wstat 为定子角速度，wrot 为转子角速度。

由反电动势和转矩系数、电动机相对转速可

计算反电动势 Ub

Ub = Ktωdif （3）
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绕组与温度的关系可表达为

Rs = Rs0[1+σr（T −T0）] （4）

其中 Rs0 为参考温度下电阻，σr 为电阻修正系数。

由此，根据欧姆定律，可以计算输入电流（亦

即 Is）的动力学模型

dIs
dt
=

Us−RsIs−Ub

Ls
（5）

式中 Ls 为电感。

TΓ电磁转矩 计算表达式为

TΓ = KtIs （6）

 2.2   涡轮模型

燃料膨胀功表达式为

Ptu = αm · ṁf ·
k

k−1
·R ·Ttin ·

[
1−π−（k−1）/k

t

]
（7）

式中 αm 为燃料通过涡轮工质质量流量百分比，

Ttin 为涡轮入口温度，k为涡轮入口燃料比热比，R
为涡轮入口燃料气体常数，πt 为涡轮压比。

涡轮输出功率为

Pt = Ptu ·ηt （8）

式中 ηt 为涡轮效率，涡轮效率与涡轮速比相关，

他们的表达式为

ηt = ηt

Å
u
c0

ã
u
c0
=

w ·R
c0

c0 =

…
2k

k−1
·R ·Ttin ·

[
1−π−（k−1）/k

t
]

u = πDturn/60

（9）

式中 c0 为甲烷绝热速度，u为涡轮圆周速度，w为

角速度，R为涡轮入口燃料气体常数，Dtur 为涡轮

叶珊直径，n为转速。由于无法获得试验数据，因

此涡轮效率与速比的关系按照文献 [28]的经验

数据取得。

 2.3   离心泵模型

流体惯量 If 是反映泵动力学响应特性的参数，

其表达式为

If =
ρrLr

Ar
（10）

其中 ρr 为参考流体密度，  Lr 为泵参考流道长度，

Ar 为参考流道横截面积。

在讨论离心泵动力学模型之前，首先定义若

干个无量纲参数。

v =
Q
Qr
, α =

N
Nr
, h =

H
Hr
, β =

Tr

Trf
（11）

v其中 为无量纲体积流率, Q为体积流率，Qr 为参

考体积流率，设定为目标体积流率；α为无量纲转

速，N为泵转速，Nr 为参考转速, h为无量纲压头，

H为压头， Hr 为参考压头，由系统方案参数估算；

β为无量纲转矩，Tr 为转矩，Trf 为参考转矩，其计

算表达式为

Trf =
Hr ·Qr ·ρ ·g

Nr ·ηr
（12）

下面给出泵特性曲线，首先定义特性角 θ和

比转速 Ns，其表达式分别为

θ = π+a tan
v
α

（13）

Ns =
Nr
√

Qr

H0.75
r

（14）

泵特性曲线中压头函数 Wh 和转矩函数 Wt 表

达式分别为

Wh =
h/α2

1+ v2/α2

Wt =
β/α2

1+ v2/α2 （15）

另一方面，Wh 和Wt 可以表达成（θ, Ns）的函数，

且通过查表可以得到。

基于输入初始体积流率以及转子初始转速，

可以计算得到（θ, Ns），进而可以查表得到Wh（θ, Ns）

和 Wt（θ, Ns）。进一步地，可以分别根据下式计算

得到泵压头和转矩

H = Hr ·Wh ·（α2+ v2）

Tr = Trf ·Wt ·（α2+ v2） （16）

 

Ls Rs Is

I2

I3
3

U3Ub

2

ArmatureField

I3

I2IS

3

2

Us

(a) 电动机物理示意图

(b) 等效电路图

图 3    电动机物理示意图及其等效电路图

Fig. 3    Physical schematic of motor and its equivalent circuit
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进而可以得到离心泵体积流率的动力学模型

dQ
dt
=
ρgH−（p1− p3）

If
（17）

ρ =
ρ1+ρ3

2
其中，密度 ，p1 和 p3 分别为泵出口和入

口压力。

基于转速和转矩，可以得到泵的机械功率 Pmesh

Pmesh = N ·Trf （18）

基于质量流量和泵机械功率，可以计算得到

泵出入口焓流量的关系式

ṁl ·hin = ṁl ·hout+Pmesh （19）

基于机械功和体积流率，泵效率表达式为

ηp =
（p1− p3）Q

Pmesh
（20）

 2.4   转子模型

转子是涡轮和泵、电动机和泵的连接件。假

设转子是刚性的，只考虑转子本身的转动惯量，

且忽略工质变化带来的转子转动惯量的变化。由

于实际过程转子摩擦难以精确量化。因此一般建

模过程往往忽略摩擦转矩。

由此，转子的转速动力学模型为

dω
dt
=

Tm−Tp

J
（21）

其中 J为转子的转动惯量，Tm 代表功率供给端力

矩，Tp 代表泵端力矩。

 2.5   冷却通道模型

冷却通道是避免推力室壁面超温的重要组件

之一。为了简便，本文考虑将冷却通道分为 6 段，

每一段表示一个热节点，并且越靠近喉部，节点

的长度越短，如图 4所示。

1） 燃气侧壁面传热模型

本文仅考虑燃气侧与壁面之间的对流换热。

热流量表达式为

Qg = S ·q （22）

其中每一段对流换热面积 S通过对喷管壁面积分

得到。

每一段对流换热密度 q表达式为

q = hq ·（Taw−Tw） （23）

其中 hq 为表面传热系数，Tw 为每个热节点处当地

壁面温度，Taw 为燃气绝热壁面温度。

冷却通道为矩形式冷却通道，如图 5所示。

本文忽略每段冷却通道壁面的径向热传导；考虑

段与段之间，内壁与外壁之间的热传导。
  

H

a1

a2

b

δ w
e

δ w

图 5    矩形冷却通道

Fig. 5    Rectangular cooling channels
 

将单元内冷却通道壁面当成一个质量块，其

传热模型为

dTm

dt
=

4∑
i=1

Qmi

mm · cp
（24）

其中 Tm 为壁面温度，Qmi 为节点输入热流量，cp 为
材料比定压热容，质量 mm 表达式为

mm = ρm ·（Vwall+Vtube） （25）

喷管壁面体积 Vwall 如式（26）所示，其中 rai 和
rbi 分别为每一段两端端点的喷管内径，δw 为喷管

壁厚，Li 为每一段长度。

Vwall =
π
3

î
（rai+δw）

2 +（rai+δw）（rbi+δw）+

（rbi+δw）
2−（r2ai+ rairbi+ r2bi）

ó
·Li （26）

矩形通道壁面体积 Vtube 表达式为式（27）

Vtube =
1
3
π
ï
（rai+δw+Hai+δwe）

2
+（rbi+δw+Hbi+δwe）

2
+（rai+δw+Hai+δwe）（rbi+δw+Hbi+δwe）−

（r2ai+ rairbi+ r2bi）−ntube ·bi ·（Hai+Hbi）/2
ò

Li−Vwall （27）

其中 δwe 为矩形管外壁厚，bi 取每一段两端的算术

平均值，Hai 和 Hbi 分别为每一段两端端点的矩形

通道高度。

2） 段与段之间、内壁与外壁之间热传导

 

① ② ③④⑤ ⑥

图 4    冷却通道分段模型

Fig. 4    Sectional model of cooling channels
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段与段之间、内壁与外壁之间热传导模型为

Qmm

Qmm =
λm ·S c

ldist
·（Tm1−Tm2） （28）

其中 λm 为材料热导率，Sc 为接触面积，ldist 为质量

块中心距离，Tm1 和 Tm2 分别为相邻段或相邻壁面

的温度。

3） 冷却剂侧传热模型

冷却剂与壁面的对流换热表达式为

Qf = Aconv ·hconv ·（Tf−Tw） （29）

其中 Aconv 为接触面积，hconv 为表面传热系数，单

相和采用 Gnielinski关联式计算，两相流沸腾换热

采用 VDI模型计算，因此单相和两相流在转折点

处的传热系数并不连续。

冷却剂侧对流换热面积 Aconv 表达式为

Aconv =
4Atube/Dtube

2
Li （30）

矩形通道横截面积 Atube 表达式为

Atube =（Hi ·bi）·ntube （31）

矩形通道水力直径 Dtube 表达式为

Dtube =
4Atube

2（Hi+bi）·ntube
（32）

其中 Hi 为每一段矩形通道高度平均值。

 2.6   喷注器模型

本文将节流阀等同于喷注器，通过改变节流阀

面积来改变喷注压降，最终将喷注压降保持合理

的范围，喷注压降与室压的比值约为 15%～30%[29]。

 2.7   燃烧室模型

每一时刻燃烧室的能量守恒方程为

ṁ+ ·h+− ṁt ·ht−
dQ
dt
=

d（mc · e）
dt

（33）

式中ṁ+为反应物流量，h+反应物比焓，ṁt 为燃气

排出量，ht 排出燃气比焓，mc 为燃烧室燃气质量，

e为燃气的比内能，dQ/dt为燃气传入室壁的热

流量。

每一时刻燃烧室的质量守恒方程为

dmc

dt
=
∑

j

xin_ j · ṁin−
∑

j

xout_ j · ṁout+
∑

j

M j ·（v j · vreact）
（34）

xout_ j xin_ j

式中ṁin 和ṁout 分别流入和流出燃烧室的质量流

量， 和 分别为组分 j流入和流出燃烧室的

质量分数，vj 为化学计量系数，vreact 为反应速率，

Mj 为组分 j的摩尔质量。

 3    控制方案设计

 3.1   控制目标和控制变量设计

对于变推力液体火箭发动机而言，推力至关

重要，因此一般选择推力作为控制目标。因直接

测量推力较为困难，而通过测量室压可间接得到

推力，同时由于混合比保持不变，因此室压与流

量近似成线性关系，故本文基于 SSME推力控制

思路[30]，实际将燃料流量作为控制目标，以此来控

制推力。混合比直接影响发动机的比冲，有必要

将混合比作为另一个控制目标。由于通过燃料流

量和混合比可得到氧流量，因此通过控制氧化剂

流量来控制混合比。综上所述，电动膨胀循环发

动机的控制目标为燃料流量和氧流量。

本文采用电动机泵和涡轮泵分别对推进剂增

压，能量来源分别为电池和燃料膨胀功。因此考

虑通过改变电池输出电压来改变电动机功率，进

而改变燃料流量，最终改变室压；通过改变涡轮

并联阀开度来改变涡轮泵功率，进而改变液氧流

量，以此控制混合比。因此电动膨胀循环发动机

的控制变量为电池输出电压和涡轮并联阀开度。

 3.2   控制器设计

对于发动机的控制而言，控制器的输入量应是

推力和混合比，然而由于控制器的实际控制目标为

燃料流量和氧化剂流量，因此控制器实际输入量分

别为燃料流量和氧化剂流量偏差信号，控制器的输

出分别为电池电压信号和涡轮并联阀开度信号。

在实际工程中，PID控制器仍然广泛应用于

工业系统[31-32]。因此本文采用双 PID控制器分别

对燃料流量和氧化剂流量进行控制。

 3.3   控制系统框架

图 6给出了 PID控制系统框架，其中燃料流

量和氧流量控制流程得到了清晰的阐述。值得注

意的是，由于室压与流量近似成线性关系，且全

工况范围内混合比保持不变，因此可基于开环控

制仿真结果得到室压与燃料流量的函数关系。

 3.4   控制系统模型

 3.4.1    PID数学模型

对于 PID控制器而言，比例调节主要作用是把

变送器反馈回来的偏差进行放大，使得最终的偏差

减少，比例调节必须存在，但是比例调节只能使得

闭环控制系统接近给定的输入值，不能实现无差跟

踪；积分调节用于消除稳态误差，以弥补比例控制

的缺陷，积分调节通常和其他两个调节器组合使用；

微分调节具有减少偏差速度，提前控制偏差变化的

作用，一般用于抑制超调，缩短调整时间。
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PID控制器的输入 u（s）与输出 y（s）关系为

y（s）=
Å

Kp+
Ki

s
+Kds

ã
u（s） （35）

其中 Kp 为比例增益，Ki 为积分增益，Kd 为微分增

益。数字式 PID控制器原理如图 7所示。

在本文中，输入为推进剂流量的偏差信号，输

出为电压或阀门开度。由于采用微分控制器容易

造成控制目标振荡[10]，且工程上较难实现，因此本

文控制方案采用 PI控制器。

 3.4.2    系统仿真模型

控制系统仿真模型如图 8，各部组件已示出。

通过给定目标室压并经函数拟合得到目标燃料流

量，通过测量实际燃料流量并经混合比乘积计算

 

室压目标值

函数
拟合 燃料流量

目标值

燃料流量传感器

PID

控制器 电池电压 电动机泵

涡轮并
联阀开度

PID

控制器

氧流量
传感器

氧流量
目标值

3.20

涡轮泵 氧喷注器

燃料
喷注器 燃烧室

室压
测量值

+
−

+
−

图 6    PID控制系统框架

Fig. 6    Framework of PID control system
 

 

u

Kp

Ki
1
s

s +

+ y

+

Kd

—

图 7    PID控制器原理图

Fig. 7    Principles of PID controller
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1 燃料储箱; 2 燃料电爆阀; 3 输入电压; 4 电动机; 5 燃料泵; 6 燃料预冷阀; 7 燃料主阀; 8 冷却通道; 9 涡轮并联阀; 10 涡轮; 
11 燃料双歧管喷注器; 12 环境参数; 13 喷管; 14 燃烧室;15 氧双歧管喷注器; 16 氧主阀; 17 氧预冷阀; 18 转子; 19 氧泵; 20 氧电爆阀;

21 氧储箱;  22 目标室压; 23 目标燃料流量; 24 燃料流量PID控制器; 25 燃料流量输出PID限幅器; 26 目标氧流量;
27 氧流量PI控制器; 28 氧流量输出PID限幅器。

图 8    电动膨胀循环控制系统仿真模型

Fig. 8    Simulation model of electric expander cycle control system
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得到目标氧流量。为保证喷注压降，采用双歧管

喷注器。原理为当室压下降到一定程度时，氧化

剂和燃料喷注器面积均变小，但是仅改变一次。

 3.4.3    基本参数

根据实际物理模型，结合集中参数法，确定了

电动机、离心泵、涡轮、冷却通道等基本参数，如

表 3～表 7。
 
 

表 3    电动机参数

Table 3    Motor parameters

参数 数值

输入电压 Us/V 0～540
参考电压 Usr/V 340
绕组电阻 Rso/Ω 0.6

绕组修正系数 σr/K−1 0.1
绕组电导率 Ls/（S/m） 0.012

反电动势和转矩减小常数 Krt0 /（V·s/A/rad） 0.001 8
反电动势和转矩系数修正系数 σk/K−1 0.1

 
 

表 4    离心泵组件参数

Table 4    Centrifugal pump components parameters

部组件 参数 氧路 燃料路

转子 转动惯量 J/（kg·m2） 0.001 0.01

泵

流体惯量 If/104（kg·m4） 2 2
参考压头 Hr/m 375 1 722

参考体积流量 Qr /（m3/s） 0.003 98 0.003 75
参考转速 Nr /（r/min） 6 500 12 500

参考效率 ηr 0.56 0.50

 
 

表 5    涡轮组件参数

Table 5    Turbine components parameters

部组件 参数 数值

涡轮 直径 Dtur/m 0.2

并联阀
最大横截面积/mm2 452.3

参考开度 0.208
 

表 7    冷却通道参数

Table 7    Cooling channel parameters

参数
第
1段

第
2段

第
3段

第
4段

第
5段

第
6段

长度 Li/mm 75.0 75.0 39.0 39.0 28.0 28.0

矩形通高度 Hi/mm 3.0 3.0 3.0 3.0 3.0 3.0

矩形通道数 ntube 80 80 80 80 80 80

肋宽/mm 1 1 1 1 1 1

起点喷半径 rai/mm 65.0 65.0 65.0 56.0 32.3 50.0

终点喷半径 rbi/mm 65.0 65.0 56.0 32.3 50.0 72.0
起点矩形通道宽度

wai/mm 4.1 4.1 4.1 3.4 1.5 2.9

终点矩形通道宽度
wai/mm 4.1 4.1 3.4 1.5 2.9 4.7

节流孔压降系数 8 8 8 8 8 8
 
 

 4    电动膨胀循环发动机推力调节控制

 4.1   部组件模型验证

为验证动力学模型的准确性，通过试验验证

了泵和燃烧室动力学模型的准确性，通过统计试

验结果验证了涡轮动力学模型的准确性。

 4.1.1    泵动力学模型验证

对于泵来讲，一般通过对比泵的特性曲线进

行验证。图 9展示了液氧泵的效率特性曲线。可

以看到，泵的试验效率和仿真效率在额定工况即

最大效率对应的工况相等，但是偏离额定工况下，

仿真效率均大于试验效率，但是偏差不超过 0.15。
因此，对于系统级仿真而言，泵的仿真结果相对

准确。
  

0.6

0.5

0.4

ηexp

ηame

0.3

η

0.2
1 2

Q/(L/s)
3 4 5

图 9    泵动力学模型验证

Fig. 9    Verification of pumps’s dynamic model
 

 4.1.2    涡轮动力学模型验证

涡轮效率与速比的关系为

ηt = α1

Å
u
c0

ã2

+α2

Å
u
c0

ã
+α3 （36）

 

表 6    推力室参数

Table 6    Thrust chamber parameters

部组件 参数 氧路 燃料路

喷注器 节流孔最大横截面积/mm2 706.5 314.0

燃烧室
体积 Vc /L 3.27
长度/mm 150

喷管

喷管出口到喉部距离/m 1.26
燃烧室入口到喉部距离/mm 79.0

冷却通道起始位置
喷管半径/mm 72.0

内壁厚 δw/mm 1
外壁厚 δwe/mm 2
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ηt = −0.551
Å

u
c0

ã2

+1.778
Å

u
c0

ã
+

系数 α1、α2、α3 通过统计试验结果 [28] 得到，

对于冲击式且压比为 1.26～1.92的涡轮而言，其

函数关系式为 0.002。

仿真平台对于涡轮效率的处理方式为，预置有限

个速比与效率数值的表格，通过差值方法即可得

到相对准确的效率。

 4.1.3    燃烧室动力学模型验证

结合试验数据和热力计算软件（rocket propul-

sion analysis, RPA）对燃烧室动力学模型进行了对

比验证，如表 8。可以看到，对于流量而言，试验

与仿真数据的偏差不超过 6.0%，对于室温而言，

RPA与仿真数据偏差不超过 4.0%。因此燃烧室

动力学的模型得到验证。

 
 

表 8    燃烧室动力学模型验证

Table 8    Verification of combustor’s dynamic model

室压/MPa
液氧/甲烷流量/（kg/s) 温度/K

试验结果 仿真结果 RPA结果 仿真结果

3.00 4.243/1.326 4.141/1.294 3 416 3 442

1.50 2.183/0.682 2.053/0.642 3 329 3 457
 
 

 4.1.4    其他部组件模型验证

对于冷却通道来讲，本文按照的是矩形冷却

通道来进行设计，这已经在液体火箭发动机上实

际应用，而壁面体积和传热面积按照 RL10发动

机冷却通道建模思想来确定，因此相对可靠，可

参考文献 [29]。
对于电动机来讲，由于无法获得实际的物理

模型，因此电动机模型中的参数引用了参考文

献 [27]，可能与实际情况存在差异，下一步将会根

据电动机的实际物理参数进行参数校准。

 4.2   PID控制器参数整定

PID控制中的一个关键问题是控制参数的整

定，即确定控制参数的取值范围。为了减少试验

成本和提高整定效率，本文基于电动机泵和涡轮泵

动力学模型推导得到状态空间方程，并利用Matlab
自带工具包 PID调节器对 PID参数进行整定。

为分析 PID参数整定效果，现定义超调量∆σ

和调整时间∆t两个参数，定义如下

∆σ =
∣∣∣ xm− x

x

∣∣∣ （37）

∆t = t′− t （38）

t′

t′ xt′

式中参数 xm 为调节过程的最大值或最小值，x为
稳态值，t为参数开始调节的时刻， 为参数稳定

的时刻。本文认为当 时刻参数值 与稳态值 x
满足下述关系时，此时变量达到稳定状态∣∣∣ xt′ − x

x

∣∣∣≤0.01 （39）

 4.2.1    燃料流量控制器 PID参数整定

控制室压也即控制燃料流量，而燃料流量由

电动机泵决定，因此基于电动机泵动力学方程对

燃料流量控制器进行 PID参数整定。

电动机的电流动力学模型为式（5），电动机泵

转子的动力学模型为

dωf

dt
=

Tm−Tpf

Jf
（40）

电动机泵的质量流量动力学模型为

dṁf

dt
=
ρ2
f gHf−ρ (pf1− pf3)

Iff
（41）

电动机泵压升与燃料流量的拟合函数关系

式为

∆ppf =（4.235ṁf−0.338 98）×106 （42）

x01 = Is x02 = ωf x03 = ṁf X0 =
[
x01, x02, x03

]T

u0 = Us ṁf y0 =

ṁf

令 ， ， ， ，

选定 Us 为输入，即 ，选定 作为输出，即

，可得系统状态空间方程

Ẋ0 =



−Rs · x01+Krt0 · x01 · x02

Ls
+

u0

Ls

Krt0 · x2
01

Jf
− Trf ·Wtf · x2

02

Jf ·w2
rf
− Trf ·Wtf · x2

03

Jf · ṁ2
rf

ρ2
f ·g ·Hrf ·Whf · x2

02

Iff ·w2
rf

+
ρ2
f ·g ·Hrf ·Whf · x2

03

Iff · ṁ2
rf

−（4.235 · x03−0.338 98）·106 ·ρf
Iff


ẏ0 = [ 0 0 1 ]

[ ẋ01

ẋ02

ẋ03

]
（43）

X0=X0,ref,u0 = u0,ref ∆X0=X0−X0,ref,∆u0 = u0−u0,ref选取参考点 ，令 ，线性化状态空间方程得
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∆Ẋ0=


−Rs+Krt0 · x02

Ls

∣∣
x02=x02,ref

Krt0 · x01

Ls

∣∣
x01=x01,ref 0

2Krt0 · x01

Jf

∣∣
x01=x01,ref −2Trf ·Wtf · x02

Jf ·w2
rf

∣∣
x02=x02,ref −2Trf ·Wtf · x03

Jf · ṁ2
rf

∣∣
x03=x03,ref

0
2ρ2

f ·g ·Hrf ·Whf · x02

Iff ·w2
rf

∣∣
x02=x02,ref

2ρ2
f ·g ·Hrf ·Whf · x03

Iff · ṁ2
rf

∣∣
x03=x03,ref −

4.235×106ρf

Iff

 ·

∆X0+


1
Ls

0

0

∆u0

∆ẏ0 = [0 0 1]

[
∆ẋ01

∆ẋ02

∆ẋ03

]
（44）

基于 PID调节器，可以得到参数整定后系统

的单位阶跃响应曲线，如图 10。可以看到，不同 Kp

和 Ki 均能满足要求，但是超调量和调整时间不同。
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图 10    不同整定参数下系统的单位阶跃响应曲线

Fig. 10    Unit step response curve of the system under different

tuning parameters
 

为了比较不同 Kp 和 Ki 的性能指标，表 9列出

了超调量、调整时间和稳态误差。可以看到，当

Kp=305, Ki=11 750时，系统不存在超调量，且调整

时间最短。因此选择 Kp=305, Ki=11 750作为整定

后的燃料流量控制器 PID参数。

 4.2.2    氧流量控制器 PID参数整定

通过控制氧流量来控制混合比，而氧流量由

涡轮泵决定，因此基于涡轮泵动力学方程对氧流

量进行 PID参数整定。

涡轮泵转子的动力学模型为

dωox

dt
=

Tt−Tpox

Jox
（45）

涡轮泵的质量流量动力学模型为

dṁox

dt
=
ρoxgHox−（pox1− pox3）

Ifox
（46）

基于开环控制结果可得到涡轮转矩 Tt 和涡

轮并联阀开度 φ的拟合关系式

Tt = −196.4φ3 + 425φ2−319.8φ + 86.7 （47）

涡轮泵压升与氧流量的拟合函数关系式为

∆ppox =（0.965 7ṁox−0.503 2）×106 （48）

x11 = ωox x12 = ṁox X1 = [x11, x12]T

u1 = φ ṁox y1 = ṁox

令 ， ， ，选定 φ作

为输入，即 ，选定 作为输出，即 ，可

得系统状态空间方程

Ẋ1 =


−x2

11 ·Wtox ·Trox

Jox ·w2
rox

+
−x2

12 ·Wtox ·Trox

Jox · ṁ2
rox

+
−196.4u3

1+425u2
1−319.8u1+86.7

Jox

x2
11 ·ρ2

ox ·g ·Hrox ·Whox

Ifox ·w2
rox

+
x2

12 ·ρ2
ox ·g ·Hr ·Whox

Ifox · ṁ2
rox

−（0.965 7x12−0.503 2）×106 ·ρox
Ifox


ẏ1 = [ 0 1 ]

[ ẋ11

ẋ12

]
（49）

X1=X1,ref,u1 = u1,ref ∆X1=X1−X1,ref,∆u1 = u1−u1,ref选取参考点 ，令 ，线性化状态空间方程得

 

表 9    不同控制器参数系统的性能指标

Table 9    System performance under different

controller parameters

参数 超调量/% 调整时间/s 稳态误差

Kp=201, Ki=8 670 0 0.050 0

Kp =305, Ki=11 750 0 0.033 0

Kp =474, Ki=17 560 5.4 0.037 0

Kp=555, Ki=23 860 11.5 0.034 0
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∆Ẋ1 =


−2x11 ·Wtox ·Trox

Jox ·W2
rox

∣∣
x11=x11,ref

−2x12 ·Wtox ·Trox

Jox · ṁ2
rox

∣∣
x12=x12,ref

2x11 ·ρ2
ox ·g ·Hrox ·Whox

Ifox ·W2
rox

∣∣
x11=x11,ref

2x12 ·ρ2
ox ·g ·Hr ·Whox

Ifox · ṁ2
rox

∣∣
x12=x12,ref −

0.965 7×106 ·ρox
Ifox

∆X1+

[ −196.4×3 ·u2
1+425×u1−319.8

Jox
0

]
∆u1

∆ẏ1 = [ 0 1 ]
[
∆ẋ11

∆ẋ12

]
（50）

基于 PID调节器，可以得到参数整定后系统

的单位阶跃响应幅值 Amplitude和不同 Kp 和 Ki

的性能指标，如图 11和表 10。可以看到，系统响

应速度较快，调整时间均小于 0.003 s，但是当

Kp=−0.267, Ki=−130.4时，系统不存在超调量，且调

整时间最短，因此选择 Kp=−0.267, Ki=−130.4作为

整定后的参数。
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图 11    不同整定参数系统的单位阶跃响应曲线

Fig. 11    System step response under different parameters
 
 

表 10    不同控制器参数系统的性能指标

Table 10    System performance under different

controller parameters

参数 超调量/% 调整时间/s 稳态误差

Kp=−0.163, Ki=−87.2 0 0.002 3 0

Kp =−0.267, Ki =−130.4 0 0.001 2 0

Kp =−0.408, Ki =−231.1 6.1 0.001 6 0

Kp =−0.511, Ki =−316.1 11.5 0.001 34 0
 
 

 4.3   典型算例分析

为分析控制方案的有效性和调节过程的响应

特性，本文针对阶跃信号和斜坡信号的推力调节

过程进行了研究，暂未考虑启动过程。

 4.3.1    阶跃信号调节

图 12给出了开环和闭环控制下全工况阶跃

的测量室压和目标室压随时间变化曲线。可以看

到，在开环和闭环控制情况下，室压基本不存在

稳态误差；然而对于调节过程而言，开环控制下

室压基本不存在超调，闭环控制下室压普遍存在

较大的超调，且室压由 1.40 MPa向 0.60 MPa调节

时，室压出现了短时间振荡。
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图 12    开环和闭环控制下测量室压和目标室压随时间变化曲线

Fig. 12    Measured and target chamber pressure under open and

closed loop control vs. time
 

图 13给出了开环和闭环控制下全工况阶跃

的测量混合比和目标混合比随时间变化曲线。可

以看到，在开环和闭环控制下，混合比均不存在

稳态误差；针对调节过程而言，混合比会出现瞬

态波动,且闭环控制下室压由 1.40 MPa向 0.60 MPa
调节时，混合比出现了约 3.5 s的振荡。
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图 13    开环和闭环控制下测量混合比和目标混合比随时间

变化曲线

Fig. 13    Measured and target mixture ratio under open and

closed loop control vs. time
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为了解释闭环控制下室压在调节过程出现超

调的原因，需要分析推力室入口推进剂流量变化

趋势，如图 14。可以看到，调节过程推进剂流量

均存在超调，且室压由 1.40 MPa向 0.60 MPa调节

时，推进剂流量均出现了振荡。
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图 14    推力室入口推进剂流量随时间的变化曲线

Fig. 14    Chamber inlet propellants mass flow rates vs. time
 

为解释推进剂流量出现超调的原因，同时由

于混合比保持不变，因此只需要分析燃料流量控

制器输出信号。图 15展示了燃料流量控制器不

限幅输出信号 Kf 和限幅信号 Kf_sat 即电压信号，稳

态时两者之间的差值即为参考电压。可以看到，

限幅器一定程度上抑制了不限幅输出信号的波动，

但燃料流量仍然会因电压波动而产生超调。同时

也能发现，在室压由 1.40 MPa向 0.60 MPa调节时，

电压信号出现了振荡。
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图 15    燃料流量控制器限幅和不限幅输出信号随时间

变化曲线

Fig. 15    Saturation signal and unlimited signal of fuel flow

controller vs. time
 

为解释电压信号出现振荡的原因，图 16展示

了冷却通道各分段气体体积分数的变化，图 17展

示了燃料泵后压力的变化趋势，可以发现，当室

压在 2.40～0.60 MPa之间调节时，第五段冷却通

道的气体体积分数均会发生改变，且在室压由

1.40 MPa向 0.60 MPa调节时，第六段冷却通道气

体体积分数出现了约 2 s的突变。从图 17可知，

泵后压力在工况调节时均会产生超调，且波动幅

度随第五段冷却通道气体体积分数的改变而加大，

这进而导致电压信号振荡，最终使得燃料流量出

现振荡。

为了解释闭环控制下混合比出现波动的原因，

需要分析氧流量控制器输出信号。图 18展示了

氧流量不限幅输出信号 Kox 控制器和限幅信号

Kox_sat 即涡轮并联阀门开度，稳态时两者之间的差

值即为阀门参考开度。可以明显看到，由于限幅

器的存在，氧流量控制器输出信号的波动幅度大

大降低，但是这仍然会导致氧流量的波动。由于

调节过程燃料流量和氧流量均会波动，因此混合

比也会随之波动。

 4.3.2    斜坡信号调节

参照 SSME和嫦娥三号 7 500 N变推力发动

机的任务剖面[7,9,33]，主要包括两种类型的推力调

节，一种为阶跃信号，另一种为斜坡信号。因此
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图 16    冷却通道各分段气体体积分数随时间变化趋势

Fig. 16    Gas volume fraction in section of cooling

channels vs. time
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图 17    燃料泵后压力随时间变化趋势

Fig. 17    Pressure behind fuel pump vs. time
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有必要对斜坡信号调节进行分析。而由于开环控

制下斜坡信号调节需要进行大量试验，成本极高，

因此这里暂不考虑开环控制下的斜坡信号调节。

图 19展示了斜坡信号下目标室压及测量室

压随时间的变化曲线，室压由 3.00 MPa到 0.60 MPa
的调节时间为 5 s。可以看出，室压跟踪效果较好，

但是调节过程会出现波动，瞬态误差不超过 25%。

为了分析室压出现波动的原因，图 20给出了

推进剂流量随时间的变化曲线。可以看到，推进

剂流量均呈现斜坡形式，但是上升和下降过程均

有所波动，这进而导致了室压的波动。

为了分析推进剂流量波动的原因，图 21给出

了燃料流量限幅和不限幅控制信号。可以看到，

限幅器虽然抑制了控制器输出信号即电压信号输

出最大数值，但是电压信号依然存在波动。而由

文中第 5.3.1节可知，冷却通道燃料的相变会影响

燃料泵后压力，进而加大电压波动幅度，因此燃

料流量的波动不可避免，而这会造成室压和混合

比的波动。

燃料流量不限幅控制信号的比例输出 Kfp 和

积分输出 Kfi，如图 22。可以看到，比例输出贡献

了控制信号的波动部分，积分输出贡献了控制信

号的幅值部分。因此比例输出的振荡会导致控制

信号的波动。

图 23给出了目标混合比与测量混合比随时

间的变化曲线。可以看出，调节过程混合比跟踪

效果较差，向下调节时测量混合比会低于目标混

合比，向上调节则呈现相反趋势，并且混合比在

与室压波动相同位置处出现了波动。

为了分析混合比出现误差及波动的原因，图 24

给出了斜坡信号下氧流量限幅和不限幅控制信号

随时间的变化曲线。可以看到，调节过程控制信

号即阀门开度会呈现上升和下降趋势，而当推力

达到稳态时，控制信号达到稳态。因此正是由于

调节过程阀门开度的调整导致了混合比稳态误差

的存在。也可以看到，调节过程控制信号的波动

导致了氧流量的波动，继而导致了混合比的波动。
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图 18    氧流量控制器限幅和不限幅输出信号随时间变化趋势

Fig. 18    Saturation signal and unlimited signal of oxidizer flow

controller vs. time
 

 

3.6

3.0

1.2

1.8

2.4

0.6

p/
M

Pa

0 20
t/s

40 60 80

pc
pc_obj

100

图 19    斜坡信号下目标室压及测量室压值随时间变化曲线

Fig. 19    Measured and target chamber pressure under ramp loop

control vs. time
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图 20    推力室入口推进剂流量随时间变化曲线

Fig. 20    Propellants mass flow rates of chamber vs. time
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图 21    燃料流量控制器限幅和不限幅控制信号随时间

变化曲线

Fig. 21    Saturation signal and unlimited signal of fuel flow

controller vs. time
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图 25给出了斜坡信号下氧流量控制信号比

例输出 Koxp 和积分输出 Koxi 随时间的变化曲线。

同样，其比例与积分控制作用与燃料流量控制作

用一致，比例输出依然导致了控制信号的波动。

综上所述，经典比例控制更容易引起系统振荡，

且自身抑制振荡能力较差。

 4.3.3    混合信号调节

图 26给出了阶跃信号和斜坡信号的测量室

压和目标室压随时间的变化曲线, 两种信号的调

节幅度均为 20%  RPL。阶跃信号调节室压为

3.00 MPa到 2.40 MPa；斜坡信号调节下，室压在

2.40 MPa到 1.80 MPa之间的调节时间为 2 s。可

以看到，稳态工况下，室压不存在稳态误差；对于

调节过程而言，阶跃信号下室压存在超调，但斜

坡信号跟踪效果较好。
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图 26    混合信号下目标室压及测量室压值随时间

变化曲线

Fig. 26    Measured and target chamber pressure under mixed

signal vs. time
 

图 27给出了目标混合比与测量混合比随时

间的变化趋势。可以看到，调节过程的阶跃信号

混合比在 3.15～3.25之间，波动幅度不超过 1.5%，

阶跃信号混合比最高达到了 3.41，波动幅度达到

了 6.5%。因此在实际应用中，应尽量使用斜坡信

号进行推力调节。
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图 22    燃料流量不限幅控制信号的比例和积分输出随时间
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Fig. 22    Proportional and integral output of unlimited control

signal of fuel flow vs. time
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图 23    目标混合比与测量混合比随时间的变化曲线

Fig. 23    Measured and target mixture ratio vs. time
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Fig. 24    Saturation and unlimited signal of oxidizer flow

controller under ramp signal vs. time
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 5    结　论

本文设计了一种适用于电动膨胀循环发动机

的推力闭环控制方案，建立了控制系统动力学模

型，验证了重要部组件模型的准确性，对比了开

环和闭环控制下推力调节效果，最后针对推力调

节阶跃信号和斜坡信号展开了控制仿真研究，得

到了以下结论：

1）  电动膨胀循环发动机闭环控制方案以电

池电压作为燃料流量控制变量，以涡轮并联阀开

度作为氧流量控制变量，组成了双 PI控制模型。

结果表明，该控制方案基本能达到控制目的，但

室压和混合比在调节过程存在波动，且冷却通道

的燃料相变会加大波动幅度，且极可能造成振荡，

瞬态误差不超过 25%。

2） 针对调节过程而言，控制信号的比例输出

导致了推进剂流量的波动，进而造成室压和混合

比的波动。因此经典比例控制更容易引起控制目

标振荡，且自身抑制振荡能力较差。

3）  阶跃信号调节和斜坡信号调节下系统不

存在稳态误差，但针对调节过程而言，双 PI控制

器跟踪斜坡信号的效果更好。原因是当系统调节

幅度为 20% RPL，且斜坡信号调节时间为  2 s时，

混合比波动小，幅度不超过 1.5%。因此实际使用

中，应尽量考虑斜坡信号进行推力调节。
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