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一种新型卫星携气瓶推力器喷气时长计算方法
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!!摘!要%卫星自主编队保持通常采用开环控制模式!需要星载计算机"(6//$根据推进系统的工作状态实时计

算喷气时长&由于(6//计算能力有限!在携气瓶推力器仿真测试过程中采用的速度增量关机方式不适用于在轨

喷气时长的计算&为减小(6//运算量!提高控制精度!开展了携气瓶推力器的动力学建模仿真!进行了寿命期间

的性能分析&针对该时变推力模型!设计了(6//喷气时长计算方法&通过推力的状态传递和推力预测!构造了

以喷气时长为变量的代数方程!并将该方法应用到一组多次喷气情况下的喷气时长计算&仿真结果显示%与以往

基于单点测量的推力器喷气时长的计算方法相比!采用该方法计算的喷气时长更接近理论值!能够有效提高卫星

自主编队保持的控制精度&

关键词%携气瓶推力器#时变推力#速度增量关机#推力预测#状态传递#代数方程#多次喷气#喷气时长计

算方法
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-!引!言
航天器的姿轨控主要采用脉冲式输出的落压推

力器)推力器贮箱通常由气垫将燃料和气体隔离#

在平衡状态下贮箱压力为气垫内气体压力)当推力

器工作时#由于贮箱与外界真空环境存在压差#燃料

流经管路在喷嘴处产生推力#贮箱内燃料体积和气

.#



!第!"卷$-%.年第#期 杨盛庆#等%一种新型卫星携气瓶推力器喷气时长计算方法

垫体积随之产生变化)根据热力学的理想气体方
程#气垫内气体分子量恒定#气体压力和体积的乘积
为常数)为提高燃料使用效率#推力器通常携带增
压气瓶*%S$+)当增压气瓶工作时#贮箱气垫内的气体
分子量增大#推力器推力发生明显变化&随着推力器
贮箱压力逐步减小#推力器寿命初期(末期的推力性
能存在明显差别)因此#有必要对携气瓶推力器的
性能进行仿真分析)

卫星在轨自主编队通常采用开环控制模式*!+#
由星载计算机!(6//"根据控制策略生成的速度增
量和推进系统工作状态来计算喷气时长#从而控制
推力器阀门#执行编队控制)目前#国内外卫星编队
飞行多采用自主编队保持模式#控制频率基本为每
天%组多脉冲控制*!S#+)随着推力器燃料消耗和气
体压力发生变化#实际的推力输出会产生相应变化)
对于单次控制需要较大速度增量或%组多次喷气控
制的情况#采取单点恒定推力计算喷气时长的方法#
其控制精度有待提高)在传统工程应用中#开环控
制形式的轨道$编队控制任务需求较少#对推力器使
用的精度要求不高)目前#推力器的喷气时长优化
通常依靠推力器的在轨标定#但推力器标定需要依
据控制目标与实际控制结果的偏差进行数值解算#
耦合了多项因素#容易造成不必要的标定系数偏差#
以及推进系统不必要的燃料消耗)本文通过推力器
的状态传递和推力预测#构造了以喷气时长>为变
量的代数方程#根据实时的推力状态变化#有效减小
喷气时长的计算误差#进而提高控制精度(减小燃料
消耗)

%!推力器性能分析

GLG!推力器的推力特性
推力器工作的基本原理为热力学的理想气体方

程*"S2+#其表达式为

58$>"= !%"
式中%5为气体压力&8 为气体体积&> 为气体热力
学温度&=为理想气体常数)

假设贮箱初始热力学温度为>Q-#则根据贮箱
初始热力学温度可计算初始贮箱内燃料密度+-
*3S.+#即

+- "%-$"c.%3$-c.3#$!>Q-$$3!c%""$
-c---"!>Q-$$3!c%""$ !$"

贮箱内初始气垫体积为

8F- "8Q$
KQ-
+-

!!"

式中%8Q为推力器贮箱容积&KQ- 为燃料初始质量)
推力器工作时#根据贮箱中压力传感器测量的

压力值5Q#可给出推力的二阶近似估计值*4S%-+#其
公式为

6!5Q""%$5$Q(%%5Q(%- !#"

式中%5Q为贮箱压力)每秒气体流量

2!5Q""H$5$Q(H%5Q(H- !""

式!#"(!""中%%@#H@!@"-#%#$"为产品工程参数#
其由推进系统的热试车数据拟合得到)

GLK!气瓶工作原理
气瓶和贮箱由%个单向阀连接#单向阀开关触

发的压力阈值为#5)当气瓶与贮箱的压力差大于

#5时#气瓶中的加压气体进入贮箱的气垫中)贮
箱气垫和气瓶气体混合平衡后#贮箱压力增大#推力
产生脉冲式跳变)

气瓶中气体进入贮箱气垫后#贮箱气垫内气体
分子量增大)测量贮箱压力(气瓶压力和各初始状
态量#理想气体满足方程为

8F ">QS

8AS
5A-
>A-
$5A>! "

A
(5Q-S8F->Q/ 0

-
$5Q !2"

式中%5Q-为压力传感器初态测量值&8Q为贮箱体
积固定值&>Q 为贮箱热力学温度测量值&>Q- 为
贮箱热力学温度初态测量值&8F 为贮箱气垫体
积计算值&8F- 为贮箱气垫体积初态计算值&5A
为气瓶压力测量值&5A-为气瓶压力初态测量值&

8A 为气瓶体积固定值&>A 为气瓶热力学温度测
量值&>A- 为气瓶热力学温度初态测量值)

GLJ!剩余燃料计算
根据测量的贮箱热力学温度>Q#计算贮箱内剩

余燃料量*%%+为

KQ "+!8Q$8F" !3"

式中%8F 为贮箱气垫体积&"为贮箱内燃料密度#

+"%-$"c.%3$-c.3#$!>Q$$3!c%""$-c---"
!>Q$$3!c%""$)卫星当前质量

KE "K-(KQ !."

式中%K- 为卫星净质量&KQ为剩余燃料量)
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GLM!寿命期间的性能分析
对%)携气瓶推力器的性能进行仿真分析#推

力器性能如图%所示)图中可见%推力在寿命初期
和末期变化明显)图%!L"中#气瓶工作时推力器的
推力存在有限增幅的脉冲式跳变#并随着贮箱压力
的减小直至下一次气瓶工作)图%!:"中#在第%个

%-\F燃料消耗区间内#气瓶工作次数达%"次#随
后迅速减小#在第!个%-\F燃料消耗区间内工作
次数减小到#次)

图G!推力器寿命期间性能

H12IG!!(’(E151.:-A.P9<0.*93<91/2-’*9(.1/251A*

$!推力器喷气时长计算方法
考虑到(6//计算能力有限#推力器动力学模

型中使用的速度增量关机方式不再适用于喷气时长
计算)由于传统的基于单点测量的推力器喷气时长
计算方法不能有效体现推力变化和燃料消耗#设计
了一种基于推力预测的喷气时长计算方法)该方法
通过估计单位时间内管路的过肼量#给出当前状态
下推力的变化率#构造以喷气时长>为未知变量的
代数方程&针对一组多脉冲控制的情况#设计了基于
状态传递和推力预测的喷气时长计算方法#给出了
各脉冲喷气时长的计算公式)

KLG!推力的估计公式
当推力器工作时#可根据贮箱压力变化#估计推

力值)由式!""可得每秒气垫体积变化#即

8F% "8F(
2!5Q"
+

!4"

每秒气垫体积变化导致的喷气%1后贮箱压力值为

5Q% "5Q8F8F%
!%-"

!!假设喷气启动时推力值为6-#喷气%1后推
力值满足6%"%$5$Q%(%%5Q%(%-#则推力变化率

#6"6%$6-)短时间内的推力变化可视为线性
变化#假设喷气时长为>#则该段时间内推力均
值为

6
$

"6-(6-(#6
.>

$ "6-(#6$>
!%%"

KLK!一次喷气的时长计算

推力均值6
$
在>时间段内产生的速度增量为

##"C6
$

M@1!
KE

> "C6-(6-(#6
.>

$KE
>M@1!"

C6-KE
>M@1!(C #6$KE

>$M@1! !%$"

式中%!为安装角度&C 为推力器工作时的喷嘴数
量)当多个推力器同时工作时#不同喷嘴的过肼量
一致性!推力一致性"由管路设计保证#并已通过推
力器热试车验证)因此#构造关于喷气时长>的代
数方程#其表达式为

C.#6M@1!
$KE

>$(C
.6-M@1!
KE

>$##"- !%!"

假设%"C
.#6M@1!
$KE

#H"C
.6-M@1!
KE

#Q"$###

则 喷 气 时 长 > 为 式 !%!"的 解#即 > "

$H( H$$#槡! "%Q $$%)

KLJ!一组多次的喷气时长计算
当卫星编队在轨运行时#通常需要生成%组多

脉冲的编队保持控制策略)以%组!脉冲喷气为
例#给出了其喷气时长的计算公式#见表%)对于%
组更多脉冲数的喷气控制#同样可以依据状态传递
原理给出喷气时长计算公式)具体的计算步骤为%
组内的第Cj%次喷气#需要根据计算得到的组内
前C 次的喷气时长#估算当前贮箱中气垫体积#并
根据理想气体方程得到当前的气体压力#进而得到
推力器当前的推力和推力变化率)

-"
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表G!G组J脉冲喷气的喷气时长计算公式

$(EIG!452-91.P,A-9)-,’<.(.1-/-A,<5.1’5*A19*0

过程变量 第%次喷气时长计算公式 第$次喷气时长计算公式 第!次喷气时长计算公式

贮箱中气垫体积 8F ">QS 8AS
5A-
>A-

$5A>! "A (5Q-8F->Q/ 0-
$5Q 87F"8F(

2!5Q"
+

$>% 8F\"8F(
2!5Q"
+
>%(

2!57Q"
+
>$

贮箱压力 5Q 57Q"
5Q8F
87F

5\Q"
5Q78
8F\

%1末贮箱体积 8F%"8F(
2!5Q"
+

87F%"87F(
2!57Q"
+

8\F%"8\F(
2!5Q\"
+

%1末贮箱压力 5Q%"
5Q8F
8F%

57Q%"57Q87F87F%
5\Q%"5\Q8\Q8\F%

喷气前推力 6-"6!5Q""%$5Q$(%%5Q(%- 67-"6!57Q""%$57$Q(%%57Q(%- 6\-"6!5\Q""%$5\$Q(%%5\Q(%-

喷气%1后推力 6%"6!5Q%""%$5$Q%(%%5Q%(%- 67%"6!57Q%""%$57$Q%(%%57Q%(%- 6\%"6!5\Q%""%$5\$Q%(%%5\Q%(%-

推力变化率 #6"6%$6- #67"67%$67- #6\"6\%$6\-

当前卫星质量 KE K7E"KE$2!5Q">% K\E"KE$2!5Q">%$2!57Q">$

方程系数% C%#6M@1!%
$KE

C$#67M@1!$
$K7E

C!#6\M@1!!
$K\E

方程系数H C%6-M@1!%
KE

C$67-M@1!$
K7E

C!6\-M@1!!
K\E

方程系数Q $##% $##$ $##!

!!推力器喷气时长计算方法的仿真验证

JLG!喷气时长的动力学理论值
设计数值试验对推力器喷气时长计算方法的有

效性进行仿真验证)其中#喷气时长的动力学理论
值计算#依据速度增量关机的方式搭建仿真模
型*%$+)每个仿真步长K/内#需要计算推力:!/"(卫
星总质量M!/"#速度增量的积分形式为

##"1
>.

-

:!/"
M!/"K/

!%#"

该喷气仿真模型中#当卫星积分得到的速度增量达
到要求的速度增量时#喷气停止)仿真步长K/足够
小时#由该喷气仿真模型计算得到的喷气时长>.
为喷气时长的动力学理论值)

JLK!喷气时长计算方法对照试验
构建以喷气启控时刻(速度增量为仿真输入的

精度分析模型#模型如图$所示)
基于精度分析模型#本文采取本文算法和传统

算法对以下$种工况进行比对试验)

%"不同速度增量的单次喷气对比)等间隔覆

盖图!中的速度增量#不同的速度增量单次调用精

度分析模型#即可得到喷气时长的动力学理论值(原

有算法和本文算法计算的喷气时长值)不同速度增

量的单次喷气对比结果如图!所示)由图可知#本

文方法计算的喷气时长与理论喷气时长的偏差小于

传统的喷气时长计算方法#且速度增量越大#本文方

法的优越性越明显)

$"%组!脉冲喷气的对比试验)仿真输入%组

!个喷气启控时刻和!个速度增量)%组!脉冲喷

气的比对结果见表$)由表可见#本文方法计算的

各脉冲喷气时长与理论喷气时长更接近#优于传统

的喷气时长计算方法)

表K!G组J脉冲的推力器喷气时长计算方法的比对结果

$(EIK!!-,’(910-/9*0<5.0-A31AA*9*/.A19*B.1,*(52-91.P,0A-9.P9**B1,’<50*)-/.9-51/(29-<’

序号 喷气启控时刻$1 速度增量$!C.19%" 理论喷气时长$1 传统方法时长$1 本方法时长$1

% "-- -c-.- #$c3"-- #$c22#. #$c3#34

$ "!-- -c%$- 2#c#!-" 2#c$#!- 2#c#!-"

! .!-- -c-"2 !-c$--- !-c%"$! !-c%4!-

%"



上!海!航!天
(DE6&7(/D!&’()*’(+ 第!"卷$-%.年第#期

图K!喷气时长计算方法的精度分析模型

H12IK!4/(5:010,-3*5A-931AA*9*/.A19*B.1,*(52-91.P,0

图J!不同速度增量的喷气时长计算方法比对

H12IJ!!-,’(910-/-A31AA*9*/.A19*B.1,*(52-91.P,0A-9,<5.1’5*3*5.(B=

$"
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#!结论
卫星自主编队保持属于一类开环控制#高精度

的控制策略计算对推力器的精确使用尤为重要)本
文针对携气瓶推力器进行了性能分析#介绍了推力
器寿命期间气瓶工作(推力变化情况#提出了一种针
对时变推力的(6//喷气时长计算方法#通过推力
预测#构造了关于待求喷气时长的代数方程#适用于
单次喷气(一组多脉冲喷气等情况)本文方法能有
效减小喷气时长的计算误差#提高卫星姿轨控系统
的控制精度)
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