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火箭发动机增压系统关键换热参数辨识
张效溥，李志敏，徐鹏里，李春晓，王振剑

（中国航天科技集团有限公司 上海宇航系统工程研究所，上海 201109）

摘　　　  要：    针对火箭增压系统设计过程中关键换热参数难以确定的问题，提出 1种基于混沌自适应粒子

群算法（ACPSO）的增压系统换热参数辨识方法。建立了考虑换热模型的液体火箭增压系统非线性数学模型，

通过灵敏度分析筛选出待识别参数，采用含有早熟抑制和惯性权重自适应调节策略的粒子群方法对选定参

量进行辨识，对引入了权重衰减机制的均方根目标函数进行优化。结果表明：辨识后的仿真曲线与实测曲线

具有良好的一致性，氧箱增压电磁阀打开时间仿真值与实测值偏差低于 3%，气瓶 1次飞行结束温度仿真值

与实测值仅相差 2.4 K。将辨识结果应用于某相似的新研型号，气瓶设计容积和质量相比绝热假设的设计方

案降低了 32 L和 11.6 kg，有效减少了由设计过度冗余造成的额外试验和设计迭代成本。
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Identification of key transfer parameters of rocket engine
pressurization system
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Abstract:   In  order  to  solve  the  difficulty  of  determining  the  key  heat  transfer  parameters  in  the

design of rocket pressurization system，a heat transfer parameter identification method based on adaptive

chaotic  particle  swarm  optimization  (ACPSO)  algorithm  was  proposed.  The  mathematical  model  of  the

pressurization system considering the heat transfer terms was established. The parameters to be identified

were selected by sensitivity analysis，and then identified by particle swarm optimization method with local

minimum prevention and adaptive weight strategy. The root mean square function with weight decay was

optimized.  The  results  showed  that  the  identified  simulation  value  was  in  good  agreement  with  the

measured value. The deviation between the simulation and the measured value of the opening time of the

pressurization electric valve of the oxygen tank was less than 3%，and the deviation between the simulation

value and the measured value of the temperature at the end of a flight of the gas bottle was only 2.4 K. If

the identification results were applied to a similar newly developed pressurization system，the volume and

weight of the gas bottle was reduced by 32 L and 11.6 kg compared with the design under the adiabatic

assumption，which effectively saved cost caused by redundant design.

Keywords:   system engineering；heat transfer；particle swarm optimization algorithm；

parameter identification；rocket pressurization system
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运载火箭上面级发动机具有推力小、过载变

化小、发动机入口压力范围较窄等特点。为补偿

推进剂消耗、贮箱气枕增大造成的发动机入口压

力下降，降低发动机涡轮泵汽蚀风险，常采用闭

式增压系统用于贮箱增压[1-2]。闭式增压输送系

统结构较为复杂，增压气体、推进剂在系统中常

伴有传热、传质现象。它们难以测量，且在设计、

测试过程中经常被忽略。但是，已有的飞行数据

表明，传热、传质可能对增压性能乃至飞行器的

安全性造成较大影响。现役某型号运载火箭，其

增压气瓶压力在二次启动时刻时的压力相比 1次

飞行结束时刻的压力回升 10%以上，吹除气瓶压

力回升 30%以上，其原因为滑行期间常温箭体结

构对低温气瓶壁面的热返浸。如今空间飞行器任

务剖面复杂，单次工作时间较长，在设计过程中

若不考虑传热、传质现象，可能会造成过度冗余

设计或安全性隐患。因此，通过分析热参数对增

压关键参数的影响，并结合成熟型号的飞行试验

数据或分系统地面试验数据对其进行辨识，可以

对相似的新研型号的方案论证起到很好的指导

作用。

针对增压输送系统的单机级、系统级仿真，

国内外已展开了若干研究。在系统级仿真方面，

赵曦等[3] 以系统可靠性和性能为目标函数，使用

遗传算法对增压输送系统设计参数进行多目标优

化。张浩等[4]、汪彬等 [5] 通过试验和零维模拟研

究了低温贮箱控压和排气系统的特性。Corpen-
ing等 [6]、王文斌 [7]、Akcal等 [8] 推导了不同型号低

温液体火箭增压输送系统仿真计算模型并进行了

分析，取得了良好的工程应用效果。李心瞳等 [9]

对火星探测器推进系统进行了可视化的系统模型

的搭建。巩岩博等[10]基于 Modelica开源语言构

建了氢氧火箭发动机通用数学模型库，形成了 1
套可重复性较高的火箭发动机辅助设计工具。除

系统级仿真研究外，对增压输送系统关键单机的

研究已形成了一定的积累。胡正根等[11] 探究了

低温贮箱后短壳绝热面积与贮箱温度特性的关系。

Kumar等 [12] 基于 CFD方法研究了液氢贮箱径高

比对气液温度分层的影响。Liang等 [13]、 Lud-
wig等[14] 通过数值模拟研究了不同环境下贮箱内

推进剂蒸发特性。

上述研究成果中，系统仿真研究均建立了研

究对象的数学模型，但对换热项大多基于经验公

式进行了估计。一些研究虽然采用飞行试验数据

对模型进行了简单的验证，但是尚未进一步发掘

数据对模型关键参数的反演与标定作用；而单机

级的仿真研究往往关注某种局部的现象，如低温

推进剂热分层、相变或者气枕温度、速度场。以

上研究对单机产品的设计或技术攻关有很大的应

用价值，但是难以指导全系统设计中参数估计和

模型标定问题。

液体火箭增压输送系统数学模型具有很强的

非线性、非凸性，难以采用传统的梯度下降等方

法进行寻优，且辨识结果一般用于指导设计过程，

为离线辨识，对求解的即时性要求偏低。因此，

可采用启发式寻优方法进行相关参数的估计和反

演。目前，启发式寻优方法在堤坝、机床、飞机燃

油系统、材料等专业领域的热参数反演中已有较

为成功的应用[15-18]。本文建立了增压输送系统的

时域、非线性数学模型，尤其涵盖了系统内所有

关键位置的换热项；通过正交试验确定关键性能

参数对各换热项的灵敏度，选取敏感参数并使用

改进的粒子群算法进行换热特性的辨识。将辨识

结果应用于某在研产品中，明显降低了设计用气

量，减少了试验和设计迭代的成本。

 1    闭式增压输送系统数学建模

某型号上面级采用常温推进剂，并使用常温

氦气作为增压气体。如图 1所示，该系统设有主、

副两路。其中，主路在飞行过程中常开；副路采

用双位控制对箱压进行控制：当传感器测量到贮

箱压力高于预设的关闭压力 pup 时，压力信号器
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图 1    增压输送系统原理图

Fig. 1    Pressurization system
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控制副路电磁阀断电，此时主路单独增压；当贮

箱压力低于预设的打开压力 pdn 时，副路电磁阀

通电，此时主、副两路同时增压。

ṁ

增压输送系统热力学参数的传递、交换情况

见图 2。这里仅画出燃箱，氧箱增压部分与燃箱

部分基本一致。图中 p、V、T、 、e分别代表压

力、容积、温度、质量流量和比焓；对应的下标 in、
u、b分别代表贮箱进口、贮箱气枕和气瓶内部；

Qb 为气瓶壁与气瓶内气体换热功率；Qrp、Qyp 分

别为燃穿舱管、氧穿舱管壁与管内气体的换热功

率；Qgw、Qgl、Qlw 分别代表气枕与贮箱壁、气枕与

推进剂、推进剂与贮箱壁的换热功率；pudVu 代表

贮箱气枕消耗的膨胀功率。
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图 2    增压输送系统热力学参数传递示意图（仅画出单个贮箱）

Fig. 2    Thermodynamic parameter transfer in the pressurization

system （only single propellant tank）
 

基于面向对象的思想，将增压输送系统组件

抽象成气腔、节流元件、流量控制元件、换热模

块等对象，分别构建数学模型并组成系统。

 1.1   气腔模型

增压输送系统中有多类气腔，如贮箱气枕、

气瓶、减压器反馈腔等。对常温推进剂，可忽略

贮箱内气、液之间的传质过程，且认为气腔内压

力、温度分布均匀。基于上述两点假设，可推导

出气腔的数学模型如式（1）、式（2）所示：

cVmu
dTu

dt
=（cpTin− cVTu）

dmu

dt
− pu

dVu

dt
−
∑

Q（1）

puVu = Z ·muRTu （2）

Tin

式中 pu、Vu、Tu、mu 分别为气腔的压力、容积、温

度和质量； 为流入气体的温度，cp、cV 为增压气

体的比定压热容和比定容热容；Q为换热功率；R
为气体常数；Z=f （T, p）为气体的压缩因子。

 1.2   气动节流元件模型

当工作介质为可压缩流体时，通过节流原件

质量流量可由式（3）所示：

ṁ =CxCdA
pi√
Ts
· 1
√

Z ·R
·ϕ

(
po

pi

)
（3）
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γ ·
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2
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)
(
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pi
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−
(
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pi

) γ+1
γ

 po

pi
> pcr

（4）

式中 Cd 为气体通过节流口的流量系数；A为节流

口物理面积；pi、po 为节流圈前、后的压力；pcr 为
工质的临界压力比；Ts 为通过节流圈的气体总温；

γ为气体等熵指数；Cx 用于表征电磁阀打开、关

闭时造成的节流效应，表达式如（5）所示[19]。

Cx =


max

(1− ts

to

)2

,0
           收到关闭信号

min
( ts

tc

)2

,1
                  收到打开信号

（5）

式中 to、tc 分别为电磁阀打开、关闭响应时间，在

总测环节获得；ts 为电磁阀接收打开、关闭信号后

经过的时间。

 1.3   换热模型

增压输送系统内存在大量换热现象，如自然

对流（贮箱气枕与壁面、推进剂）、强迫对流（增压

管与增压气体）等。换热功率 Q的通用表达式如

式（6）：

Q = hAt∆T （6）

对自然对流，有

h = c
kf

Ls

L3
sρ

2
f gnx βf |∆T |

μ2
f

·
cpf μf

kf

n

（7）

对强迫对流，有

h = c
kf

Ls

(
ρfvgLs

μf

)n

（8）
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对于气瓶内气体的传热，由于放气时气瓶内

流场复杂，暂无关联式可以描述其换热特性，因

此直接采用换热的基本形式，如式（8）所示：

Q = kpAt∆T （9）

μf

式中 h为表面传热系数；At 为换热面积；ΔT为温

差；kf 为增压气体传热系数；kp 为气瓶综合传热系

数；Ls 为特征长度；ρf 为气体密度；g为重力加速

度；nx 为过载系数；βf 为增压气体膨胀系数； 为

增压气体黏度；cpf 为增压气体比定压热容；vg 为
气体流速；c和 n为与换热情况相关的常数。

飞行过程中，由于存在垂直液面方向的过载，

因此贮箱内的推进剂为沉底状态，液面大致平稳，

故气枕与推进剂接触面大致为圆形截面，与箱壁

接触面为球罐被推进剂截面分割而成的曲面。此

外，箱壁导热性能良好且外层布有绝热包覆，因

此不考虑箱壁内的导热和箱壁外侧与空间环境产

生的辐射换热。贮箱内换热项的示意图如图 3
所示。
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图 3    贮箱内换热示意图

Fig. 3    Schematic diagram of heat transfer in the tank
 

对于目前主流的椭球罐贮箱，推导出气枕、

推进剂与壁面的换热面积 Agt、Agl 分别如式（10）～
式（12）所示。

Agt =



4RaRc

θw
0

1w
0

√
1+

(
Ra

Rc
−1

)
r2drdθ

4RaRc

π/2w
0

1w
0

√
1+

(
Ra

Rc
−1

)
r2drdθ +

2πRa（Hr−Rc）

（10）

θ =
π
2
− arctan

Hr

Ra
√

1−H2
r /R2

c

（11）

Agl = min
πR2

a

1−（Rc−Hr）
2

R2
c

 ,πR2
a

 （12）

式中 Ra、Rc 为球壳的长、短半轴长；Hr（t）为推进剂

液面到箱顶的实时距离。

 1.4   减压器模型

减压器是增压输送系统流量控制的核心元

件，本文中减压器类型为正向卸荷式减压器。

工作时，高压腔、低压腔、反馈腔压力、气流作

用力以及惯性力共同作用于阀芯，起到节流开

度自适应调节的作用。减压器的数学模型如式

（13）～式（15） [20]。

m
d2x
dt2
+C

dx
dt
+K（x+ x0）= Ah ph+Al pl+Fd（13）

Aocr = x ·π
[
d− x

2
sin（2α）

]
sin α （14）

Fd = cVoutuout cos α− cVinuin−B
dcVin

dt
（15）

式中阻尼项由 Stribeck摩擦模型确定：

C
dx
dt
=

 s（v） v , 0
min（|F| ,Fs）· sgn（F） v = 0

（16）

s（v）=
[
Fc+（Fs−Fc）e−（v/vs）

2] · sgn v+ηv （17）

式中 m为阀芯质量；C、K分别为阻尼和弹簧刚度；

x为阀芯行程；α为阀瓣锥角；Aocr 为节流面积；d
为阀瓣直径；cVin、cVout、uin 、uout 代表节流前后气

体体积流量和流速；Ah、Al、ph、pl 分别为高、低压

腔接触面积和腔内压力；Fs 为静摩擦力；Fc 为库

伦摩擦力；v为阀芯速度；vs 为 Stribeck速度；η为

黏性摩擦因数。

阻尼孔、反馈腔数学模型与节流元件、可变

气腔一致，这里不再重复。

 1.5   换热参数的灵敏度分析

若待辨识参数维度过高，会严重降低辨识效

率，因此应筛选对增压性能影响程度较高的换热

项作为待辨识项。对某型号上面级飞行任务剖面

内增压输送系统的各项换热参数进行了整理和归

类，主要有 7个换热项，如表 1所示。

增压过程中的气瓶压力和贮箱气枕压力如

图 4所示。其中，燃、氧箱气枕压力第 1次降低

至打开压力的时间 tr1、ty1 能很好地体现增压性能；

气瓶末压 pe 则能反映出气瓶在任务剖面内的换

热情况，故选取这 3个参数作为表征增压性能的

因变量。
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采用正交试验方法确定灵敏度[21]。构建 7因

素 3水平正交试验表，其中额定传热系数按表 1

中搜索范围的均值计算，3水平分别为额定值的

80%、100%和 120%。采用极差分析法确定各项

ȳi, j

灵敏度指标。极差的定义如下：假设第 j因素第 i
个水平所对应的某个指标的平均值为 ，则因素

j对该指标的极差如式（18）：

Sj =max ȳi, j−min ȳi, j （18）

计算得到各因素各水平下，3项性能指标的

平均值和极差 S如图 5～图 7所示，图中横坐标

代表各传热系数的归一化值。从气瓶末压的极差

分析可以看出，气瓶传热系数造成的影响明显高

于其他因素。随着气瓶传热系数的提升，气瓶内

气体从高温结构吸热量显著上升，直接导致气瓶

末温、末压提高；而贮箱、管路内的换热通过影响

气枕压力变化速率，从而影响压力信号器的打开、

关闭时间与次数，间接地影响气瓶用气量和气瓶

末压，但影响程度均不如气瓶综合传热系数显著。

从燃箱、氧箱的极差分析中可以看出，气瓶

传热系数和管内强制表面传热系数对燃、氧箱压

力信号器第 1次打开时间的影响最为显著，且燃、

氧强制表面传热系数的影响呈现较大的负相关性。

相比之下，4个自然表面传热系数对打开时间的

影响较小。这是由于该型号火箭箱内扩散器出流
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(b) 气枕压力
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图 4    典型的增压过程中气瓶、贮箱压力变化

Fig. 4    Pressure of gas bottle and tank in typical

pressurization process
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图 5    各因素各水平下气瓶末压平均值

Fig. 5    Average pressure of gas bottle at the end of flight under different factors and levels

 

表 1    增压输送系统换热参数表

Table 1    Heat transfer parameters in the pressurization system

换热位置 换热项 待辨识参数 搜索范围

增压气瓶 kp气瓶综合传热系数 kp 100～500

燃、氧路增压气体
与穿舱管壁 hrf、hyf

燃、氧增压气体与管壁强制
表面传热系数

cr cy、 0.1～0.3

nr ny、 0.6～0.9

燃、氧箱气枕
与贮箱壁 hrl、hyl

燃、氧箱壁与气枕自然表面传热系数
 （平行于过载方向）

cr cy、 0.5～0.7

nr ny、 0.15～0.35

燃、氧箱气枕
与推进剂液面 hrl、hyl

燃、氧箱气枕与推进剂液面自然
表面传热系数  （垂直于过载方向）

cr cy、 0.5～0.7

nr ny、 0.15～0.35
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方向为径向且出流速度较低，箱内近似自然对流

工况，传热系数较小；且该型号上面级贮箱体积

较小，气枕与箱壁的接触面积较为有限。上述原

因限制了箱内换热项对增压性能的影响。

综上所述，增压性能对气瓶换热、燃增压路

穿舱管段和氧增压路穿舱管段强制对流换热最敏

感，选取这 3个位置的换热参数作为待辨识参数。

 2    自适应混沌粒子群算法

 2.1   标准粒子群算法

xpbest,k

xgbest,k

粒子群算法是 1种常见的群体智能优化方法[22]。

标准的粒子群算法根据待优化输入参数的特征确

定维度 D、种群大小 N、最大迭代数等参数。接

下来在解空间内随机生成粒子，根据每个粒子飞

行过程中自身的历史最优位置 和群体的历

史最优位置 对每个粒子的速度和位置进行

更新，更新策略如式（19）～式（20）：

vi,k+1 = ωvi,k + c1γ1（xpbest,k − xi,k）+ c2γ2（xgbest,k − xi,k）
（19）

xi,k+1 = xi,k + vi,k （20）

ω

式中 vi,k、xi,k 为第 i个粒子在第 k次迭代中的速度

向量和位置向量， 为惯性权重，c1、c2 为认知系

数，γ1、γ2 为 [0，1]之间的随机数。

粒子群算法具有运算简单、容易实现等诸多

优点，但可能陷入局部最优无法跳出；而待辨识

的优化函数在定义域内往往是非凸的，局部最优

解不能代表最佳的参数辨识结果。基于上述需求，

引入自适应权值和混沌扰动的改进策略，以满足

多参数的辨识精度。

 2.2   权重自适应策略

惯性权重 ω的取值对算法的寻优性能有着

重要的影响[23]。算法在迭代初期应该增大惯性权

重以快速逼近最优解，而在迭代的后期应该减小

惯性权重来减小搜索范围。故对惯性权重采取了

自适应策略，以粒子群适应度的分散程度作为依
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图 6    各因素各水平下氧箱电磁阀首次打开时间平均值

Fig. 6    Average first opening time of oxide tank valve under different factors and levels
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Fig. 7    Average first opening time of fuel tank valve under different factors and levels
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据，对惯性权重进行衰减。每个粒子惯性权重 ωi

如式（21）所示：

ωi =


ωmin+

fi− fmin

f̄ − fmin

·（ωmax−ωmin） fi < f̄

ωmax fi ⩾ f̄
（21）

f̄式中 fi 为第 i个粒子对应的适应度， 为所有粒子

适应度的平均值，ωmin、ωmax 分别为惯性权重的下

限值和上限值，本文取 0.4和 0.9。
 2.3   混沌扰动策略

混沌扰动的核心思想是，当判断出粒子群在

某次迭代中陷入局部最优（早熟）时，对每个粒子

施加 1个速度扰动量，使粒子脱离局部最优点，从

而加强全局寻优性能。本文采用改进的适应度方

差作为判别依据[24]，其定义如式（22）：

ft =

n∑
i=1

(
fi− f̄
Γ

)2

（22）

Γ式中 为调节系数，用来抑制发生早熟时少量粒

子偏离局部最优较远对方差造成的影响。其定义

如式（23）：

C =

max
∣∣∣ fi− f̄

∣∣∣ max
∣∣∣ fi− f̄

∣∣∣ > 1

1 max
∣∣∣ fi− f̄

∣∣∣ ⩽ 1
（23）

z = [z1,z2, · · · ,zD]将各个粒子的扰动量 排列成

1个 N×D的矩阵 Z。Z应兼顾随机性和稳定性，

这里选取 Logistic映射对 Z进行更新，其定义如

式（24）：

zi, j,k+1 = μzi, j,k（1− zi, j,k） （24）

zi, j

μ
式中 为 Z中第 i行第 j列的元素在第 k次迭代

时的值， 为控制变量，本文取 4。

 3    增压输送系统热参数辨识

h = f（c,n,Re）[
kp,cr,cy,nr,ny

]

采用第 2节所述的改进粒子群算法进行增压

输送系统热参数辨识。根据上文的灵敏度分析，

增压性能对气瓶壁和燃、氧穿舱管段 3处的换热

最为敏感。由式（5）可知穿舱管段内的强迫表面

传热系数可写作 ，故选取待辨识参

数为 。其中 kp 为气瓶综合传热系数，

Re为雷诺数，cr、cy、nr、ny 分别为燃、氧穿舱管段

强制对流换热关联式中的比例项和指数项。

 3.1   目标函数

根据系统辨识理论可知，目标函数应尽可能

反映预测值与观测值间的偏差程度，一般可以选

取观测值与预测值相对偏差的均方根值。然而在

实际增压过程中，压力信号器的动作压力存在波

动，而仿真模型中动作压力为固定值，这造成了

仿真模型和实际系统之间的不一致。随着压力信

号器动作次数的增加，这项不确定性会逐渐放大，

对辨识造成不利影响。

因此，在目标函数中引入权重衰减机制，即：

压力信号器每动作 1次，燃、氧箱压偏差均方根

值的权重均降低 1次。该策略可以使辨识结果尽

可能偏向电磁阀动作次数较少时对应的测量值，

降低不确定性对目标函数的影响程度。综上所述，

辨识问题等效于式（25）～式（28）所示的优化问题：

min J（kp,cr,cy,nr,ny）

s.t. 100 ⩽ kp ⩽ 500
0.1 ⩽ cr,cy ⩽ 0.3
0.6 ⩽ nr,ny ⩽ 0.9

（25）

J =
1
L

L∑
l=1

√
eT

l Wel （26）

el =

[
Pl

s1−Pl
m1

Pl
m1

,
Pl

s2−Pl
m2

Pl
m2

, · · · , Pl
sn−Pl

mn

Pl
m2

]T

（27）

W = diag（λN1 ,λN2 , · · · ,λNn） （28）

el

W Pl
s1 Pl

m1

式中 J为优化目标函数， 第 l类测量值与预测值

的相对误差形成的向量， 为加权矩阵； 、

分别为第 l种测量量的第 i个仿真值和观测值。

在本文中，L=3对应的测量项目分别为气瓶压力、

燃箱压力和氧箱压力；N代表每个测量值对应的

时刻下信号器动作的总次数，衰减系数 λ取 0.95。
综上所述，辨识方法的流程图如图 8所示。

 3.2   辨识结果及验证

以某现役型号上面级增压系统作为研究对象，

使用 Python 3.8编写各单机参数化数学模型库、

优化算法库等；再调用单机数学模型，以流量平

衡和压力平衡方程为约束，根据图 2所示系统搭

建系统级仿真模型，采用 4阶龙格库塔方法进行

求解；最后使用飞行数据进行换热参数辨识。表 2
为筛选出的 5个关键换热参数的辨识结果。

将气瓶压力实测值与经过热参数辨识后的仿

真值进行对比，如图 9所示。可以发现，两者一致

性非常好，气瓶末压仿真值与实测值差值不超过

100 Pa。图 10为箱压实测值与仿真值的对比。

可以看出，氧箱箱压仿真值与实测值在前 100 s
吻合较好，100 s后因压力信号器控制带的不稳定

导致两条曲线出现一定的偏差，但是可以看出压
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力上升、下降沿的曲线形状、斜率仍然保持相似。

仿真计算获得的氧箱压力信号器首次打开时间

为 49.7 s，与遥测时间指令获得的实际打开时间

48.8 s相对误差低于 3%；燃箱由于控制带较窄，

压力传感器无法准确测量箱压，但辨识后的仿真

曲线与实测曲线仍能呈现出完全一致的变化趋势。

由于高压气瓶内无法布置温度测点，因此，为

进一步验证辨识结果的合理性，将仿真计算的气

瓶末温为 269.13 K、末压为 6.12 MPa以及辨识出

的气瓶传热系数作为输入条件，对飞行结束后的

在轨滑行段气瓶压力回升特性进行仿真，并与实

测值进行比对，如图 11所示。从实测曲线可以看

出，热平衡前仿真值上升速度高于实测值，这是

由于滑行段不放气，换热速度较慢，为正常现象；

而热平衡后的压力实测值为 6.38 MPa，仿真值为

6.43 MPa，一致性很好。由于在滑行段气体质量

不变，气瓶内的压力、温度存在一一对应关系，因

此根据理想气体状态方程，增压结束（即滑行段起

 

(a) 氧箱压力对比

(b) 燃箱压力对比
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图 10    贮箱压力的仿真值和实测值对比

Fig. 10    Comparison between simulation value and measured

value of ullage pressure
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Fig. 11    Comparison between simulation value and measured

value of gas bottle pressure during the taxing
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Fig. 9    Comparison between simulation value and measured

value of gas bottle pressure during the flight

 

表 2    增压输送系统换热参数辨识结果

Table 2    Identification result of heat transfer parameters in

the pressurization system

参数 kp /（W/（m2·K）） cr nr cy ny

数值 424.41 0.153 0.759 0.213 0.731
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始）时刻气瓶温度仿真值与实测值仅相差 2.4 K。

这为辨识结果的合理性提供了有力的旁证。

 3.3   增压输送系统热参数辨识的成效分析

某新研飞行器的推进系统具有复杂的任务剖

面，涉及多次发动机起动、变轨，但是它的增压输

送系统的推进剂种类、总装布局和增压气体额定

流量与现役型号非常相似，因此在初期论证阶段

可以使用现役型号的换热参数辨识结果作为参考。

在以往设计过程中，常假设气瓶放气过程为绝热

过程。这样会导致气瓶设计用气量显著提高，气

瓶质量上升，这在总体质量指标非常紧张的前提

下是不可接受的。将本文辨识出的传热系数代入

仿真计算，并与绝热假设下的仿真结果进行对比，

如图 12所示。

可以看出，考虑气瓶换热后，气瓶末压比绝热

假设条件高 3.45 MPa。由于设计中往往是将气瓶

末压作为限制条件，因此折合气瓶设计容积较绝

热假设条件减少 32 L，设计质量相降低了 11.6 kg。
开展增压系统冷态流动试验对设计的合理性进行

验证，结果表明气瓶气量充足。由此可见，本文

提出的热参数辨识方法可以显著降低由于缺乏换

热的先验信息造成的冗余设计，减少设计迭代成

本，具有良好的工程应用价值。

 4    结　论

本文探究液体火箭闭式增压输送系统飞行过

程中不同位置换热对增压性能的影响，并提出 1
种基于改进粒子群算法的换热参数辨识方法。结

论如下：

1）  建立了液体火箭发动机增压输送系统非

线性数学模型，采用极差法分析 3项增压性能对

7个不同位置换热项的灵敏度。结果表明，气瓶

内换热、燃氧路 3个穿舱管段内的强制对流换热

对增压性能的影响最为显著，箱内 4项自然对流

换热项对增压性能的影响较小。

2）  采用混沌扰动和惯性权重自适应更改的

粒子群算法应用于换热参数辨识。考虑到压力控

制带存在扰动，构造了含权重衰减的仿真值−
观测值均方根函数作为目标函数。经过辨识后的

仿真曲线与实测曲线具有很好的一致性，氧箱增

压电磁阀打开时间仿真值与实测值相差低于 3%，

气瓶 1次飞行结束温度仿真值与实测值相差 2.4
K，验证了方法的有效性。

3） 将换热参数辨识结果代入某新研、相似的

飞行器推进系统增压性能仿真中，气瓶设计容积

和质量相较绝热假设分别减少 32 L和 11.6 kg，降
低了由于缺乏换热的先验信息造成的过度冗余设

计，减少设计迭代、试验成本；对于无成熟、相似

型号的新研飞行器，可采用分系统热试车或增压

系统冷态流动试验数据进行辨识。本文提出的方

法对其他复杂动力系统的换热参数辨识具有较好

的推广价值。
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