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轨/姿控火箭发动机推力动态测试系统建模分析
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摘要:根据轨/姿控火箭发动机脉冲点火方式下动态推力测试的特点和要求,设计了推力动

态测试系统并进行动力学建模,采用模态分析理论研究系统的动态性能,并进行幅频特性与

相频特性分析,为该系统在微阻尼条件下测试的不失真提供了理论依据.结合该模型,对测试

信号进行傅里叶变换,通过系统幅相频特性与不同频率信号进行代数运算的方法,求得了测

试系统动态测试误差,从理论上证明测试系统动态性能满足设计要求.
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0 引 言

轨/姿控火箭发动机通过脉冲点火方式,精确

控制动量改变,实现航天器姿态与变轨控制.这
样,脉冲点火方式下发动机的推力动态测试技术

就提上了研究日程.美国早在20世纪60年代就

提出设计高精度的测试系统,用以测量脉冲点火

发动机动态力与冲量特性,以及大型火箭发动机

瞬时推力[1~3].在航空航天领域的不断深入探索

和国防对导弹武器打击精度要求的提高,促使我

国要尽快缩短在火箭发动机推力动态测试领域与

国际先进水平的差距.
据公开资料,美国在火箭发动机推力动态测

试方面,应用比较成熟的有高刚度台架系统和带

有加速度补偿的传感器系统[1].
(1)高刚度台架系统

波音公司为了试验小推力液体姿控火箭发动

机,制成了台架与传感器合一的高刚度台架系统.
这种结构刚度大,动态特性好.实验表明,将发动

机与管路都装上时,系统固有频率为720Hz.由
于力敏使用了半导体应变片,温度稳定性较差,工
作5s就需对结构进行冷却.

(2)加速度补偿传感器系统

美国爱德华空军基地在姿控发动机推力试验

中采用了加速度补偿方案.加速度补偿传感器与

火箭发动机通过合金杆相连,结构紧凑,便于安

装.工作时,先动态激励系统,调节加速度计的增

益获得线性响应,以便进行补偿.该系统技术状态

不够稳定,不便于操作和维护.
大连理工大学机械工程学院传感测控研究所

与北京航天试验技术研究所联合研制了推力动态

测试系统,主要用于轨/姿控火箭发动机脉冲点火

方式下动态推力和冲量特性研究.本文对此系统

进行建模分析.

1 测试系统数学模型

1.1 测试系统机械结构

在轨/姿控火箭发动机高模实验中,所使用的

推进剂及产生的气体具有腐蚀性,而且热辐射较

高,所以,选用了优质不锈钢作为系统设计的主体

材料,并采用水冷循环隔热方式,来提高测试系统

的防腐和隔热性能.发动机脉冲点火方式下的推

力动态测试,要求测试系统快速响应特性好,测试

精度高,这就要求提高系统固有频率,而阻尼比要

相对低一些.由此,在系统结构设计中,各部件尽

量采用刚性连接,而且,由4组多维力传感器组成

的核心部件,采用了高刚度的压电石英晶体作为

力敏元件.石英晶体具有介电常数和压电常数温

度稳定性好、居里点高等优点,特别适合动态力测

量[4].
整个测试系统机械结构简图如图1所示.



图1 测试系统机械结构简图

Fig.1 Aschematicviewofthemeasurementsystem

该测试系统中的多维力传感器,能够将火箭

发动机产生的推力分解成空间正交坐标系中的3
个分力,并分别测量输出,经过力矢量运算,即可

得到发动机动态推力各项参数与脉冲点火冲量特

性,为轨/姿控火箭发动机设计和航天器总装纠偏

提供理论依据.
1.2 系统动力学模型

为便于对系统进行动态特性分析,将图1所

示的 机 械 结 构 转 化 成 图 2 所 示 的 动 力 学 模

型[5~7].在该动力学模型中,将火箭发动机、法兰

盘和测力装置上盖作为一个整体,其质量用m1

表示;把测力装置下盖与支撑箱体作为一个整体,
其质量用m2 表示;m3 表示底座的质量.k1、k2、k3
和c1、c2、c3 是相互之间的连接刚度和阻尼系数,
由于火箭发动机有管路与底座连接,k4、c4 表示管

路连接的刚度和阻尼.

图2 测试系统动力学模型

Fig.2 Themechanicalmodelofthesystem

该三自由度系统振动微分方程为

mẍ+cx ·+kx=f(t) (1)
式中

位移矩阵  x= (x1(t) x2(t) x3(t))T

质量矩阵  m =
m1 0 0
0 m2 0
0 0 m3
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阻尼矩阵  c=
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激振力矩阵  f(t)= (f1(t) 0 0)T(f1(t)
为发动机推力)

求取系统模态振型,首先计算无阻尼自由振

动频率,得到其无阻尼自由振动方程为

mẍ+kx= (0)1×3 (2)
其特征方程式为

|k-ω2rm|=0 (3)
式中:ωr 为无阻尼固有频率,r为阶次.

系统有关参数如下:k1 =1.59×109N/m,k2
=1.362×1010N/m,k3=4.098×1010N/m,k4=
5×103N/m,m1=10kg,m2=80kg,m3=170kg.

代入式(3),求解,可得到

ω1 =9.356×103rad/s,

ω2 =1.377×104rad/s,

ω3 =1.983×104rad/s
将1到3阶固有频率代入到式(2),得到1至3

阶模态振型,并将其按最大值为1进行规格化:

φ1 = (1 0.4495 0.1541)T

φ2 = (1 -0.1925 -0.1172)T

φ3 = (0.6101 -0.8985 1)T

式中φ1、φ2、φ3 分别为1、2、3阶模态振型矩阵.
令φ= (φ1 φ1 φ3),则系统模态质量矩阵

与模态刚度矩阵分别为

M =φTmφ =
30.2 0 0
0 15.3 0
0 0 238.3
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K=φTkφ =
2.64×109 0 0

0 2.90×109 0
0 0 9.37×1010
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下面计算系统各阶阻尼系数,这里忽略系统

结构阻尼.对系统脉冲响应曲线采用快速傅里叶

算法,求取了系统频响曲线,如图3所示.

图3 系统频响曲线

Fig.3 Thefrequencyresponsecurve
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结合前面已求得的各阶固有频率,在系统幅

频曲线上找到各阶频率点,并计算其半功率点频

率.如表1所示.

表1 系统各阶半功率点频率

Tab.1 Thefrequencyofeachnatural
frequencyathalf-power

Hr Ha Hb

一阶 1530 1568.2 1504.0
二阶 2150 2169.0 2110.4
三阶 3480 3512.0 3448.2

注:Hr 为固有频率,Ha 为频率较高的半功率点,Hb

为频率较低的半功率点

应用半功率法阻尼比计算公式[8]

ζr = Ha -Hb

2Hr
(4)

式中ζr 为系统r阶阻尼比.
应用式(4),可得到系统各阶阻尼比分别为

ζ1 =0.0210

ζ2 =0.0136

ζ3 =0.0091
根据系统模态刚度矩阵与模态质量矩阵,可以得

到系统模态阻尼系数矩阵

Cr =2ζr MrrKrr

式中Cr 为模态阻尼系数.

C=
1.16×104 0 0

0 5.68×103 0
0 0 7.75×104
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求得了系统的模态刚度矩阵、模态质量矩阵

和模态阻尼系数矩阵,系统的模态模型就建立起

来了.由于系统各部分之间是刚性连接,阻尼比较

小,一阶阻尼比仅为0.02.在大连理工大学振动

与强度测试中心有限公司为该系统出具的测试报

告中,确认系统最低响应频率即第一阶固有频率

为1530Hz(圆频率9.60×103rad/s),第二、三
阶固有频率分别为2160Hz(圆频率1.36×104

rad/s)、3480Hz(圆频率2.18×104rad/s).与理

论建模求得的系统前三阶固有频率基本一致.
1.3 验 证

系统的动力学模型建立之后,接下来用单位

阶跃、单位斜坡与单位方波信号分别作用于理论

模型和测试系统,理论模型模拟采用 Matlab中的

simulink模块,得到理论模型响应曲线;系统实际

响应曲线则使用美国DT公司DT9804数据采集

系统和奥地利DEWESOFT数据处理软件得到.
结果见图4~6.

图4 阶跃响应

Fig.4 Thestepresponse

图5 斜坡响应

Fig.5 Therampresponse

图6 方波响应

Fig.6 Thesquare-waveresponse

对理论响应曲线和实际响应曲线的对比发

现,波形的振荡虽有细微差别,但整体趋势是一致

的.用这样的理论模型能够较准确地描述该系统.

2 测试系统动态特性分析

该推力矢量动态测试系统要求能够准确测量

脉冲点火最高频率为50Hz的动态推力,这就要

求该系统幅频特性与相频特性应分别满足测试不

失真条件[9],即
A(ω)=A0

ϕ(ω)=t0ω{

076 大 连 理 工 大 学 学 报 第48卷 



式中A0 与t0 均为常数.
2.1 测试系统幅频特性与相频特性

由系统的模态模型,可以求得系统在第j自

由度处激振,在第i点拾振的频响函数:

Hij(ω)=∑
3

r=1

φirφjr

Kr-ω2Mr+jωCr
(5)

其中ω为激振力频率.
在该系统中,多维力传感器安放于测力装置

上盖与下盖之间,第二、三自由度的合成振动是研

究的重点,整个测试系统输出的频响函数为

H(ω)=H33(ω)-H23(ω) (6)
将式(5)代入式(6),得到

H(ω)=∑
3

r=1

φ3rφ3r-φ3rφ2r

Kr-ω2Mr+jωCr
=

∑
3

r=1

φ3rφ3r-φ3rφ2r

Kr(1-λ2r +2λrζrj)
(7)

式中λr =ω/ωr.
采用叠加方法,求得式(7)实部与虚部

R=∑
3

r=1

(1-λ2r)|φ3rφ3r-φ3rφ2r|
Kr((1-λ2r)2+(2λrζr)2)

I=∑
3

r=1

2λrζr|φ3rφ3r-φ3rφ2r|
Kr((1-λ2r)2+(2λrζr)2)

可得系统A(ω)=|H(ω)|= R2+I2.
由 Matlab编程,得到系统幅频图如图7.

图7 幅频特性曲线

Fig.7 Theamplitude-frequencyresponse

ϕ(ω)=arctan
∑
3

r=1

2λrζr|φ3rφ3r-φ3rφ2r|
Kr((1-λ2r)2+(2λrζr)2)

∑
3

r=1

(1-λ2r)|φ3rφ3r-φ3rφ2r|
Kr((1-λ2r)2+(2λrζr)2)

得到系统相频曲线如图8所示.
从幅频图和相频图来看,该系统在50Hz及

10倍采样频率处,都满足测试不失真条件.
2.2 测试系统时域特性

该测试系统第一阶固有频率直接影响测试性

能,这里提取第一阶模态模型研究单位阶跃信号

下系统上升时间tr、最大超调量 Mp 和调整时间

ts(取误差2%)是否满足要求[10].

图8 相频特性曲线

Fig.8 Thephase-frequencycurve

tr=
π-arctan 1-ζ21

ζ1
ω1 1-ζ21

=1.70×10-4s

Mp =e-ζ1π/ 1-ζ
2
1 =93.9%

ts= 4
ζ1ω1

=2.08×10-2s

相对于要求的测试信号,系统具有非常优越

的跟随性能.虽然由于阻尼比太小,产生了较大的

超调和调整时间,该超调波形振荡最低频率是系

统一阶固有频率.为消除共振波影响,在数据采集

部分加入滤波.在实际测量中,将电荷放大器滤波

上限取为1×103Hz,既可以滤波,又满足了采样

频率高于10倍信号频率要求.

3 动态测试误差分析

3.1 测试信号

用如图9所示的梯形脉冲信号来模拟火箭发

动机脉冲点火产生的主推力,其中T 表示该脉冲

信号的周期.

图9 梯形脉冲

Fig.9 Thetrapezoidalpulse

3.2 测试信号傅里叶级数表示

将测试信号化为傅里叶级数形式

F(t)=a0+∑
∞

n=1
An(sin(nω1t+φn)) (8)

式中:基频ω1 =2πT
;a0 =0.7;An = a2n +b2n,

为 第 n 倍 频 幅 值,an = 10
3n2π2 (cos3n10π

æ

è
ç

ö

ø
÷ +
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cos7n10π
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3n2π2 (sin3n10π
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sin7n10π
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÷ );tanφn =an

bn
,为第n倍频相位.

3.3 动态测试误差

对于不同脉冲点火频率的火箭发动机动态推

力测试来说,实际推力曲线与测试曲线的最大差

值不允许超过某一限定值.这里采用对测试信号

进行傅里叶变换,通过测试系统幅频和相频特性

与不同频率测试信号对应的谐波幅值代数运算的

方法,进行理论误差分析,得到如表2所示的动态

测试误差.

表2 测量误差与信号周期的关系

Tab.2 Therelationshipbetweenthe
frequencyandtheerror

T/s f/Hz e/%
0.100 10 0.015
0.050 20 0.030
0.025 40 0.060
0.020 50 0.080
0.010 100 0.160

该测试系统动态测量误差在要求的测量精度

范围内.

4 结 语

火箭发动机脉冲点火方式下动态推力的精确

测量是关系飞行器轨道和姿态控制精度的重要技

术.本文对轨/姿控火箭发动机推力矢量动态测试

系统进行动力学建模,求得了该系统的幅频与相

频特性曲线,证明该系统满足测试不失真条件并

计算出了各脉冲频率下的动态测试误差,为测试

系统动态测试的准确性和可靠性提供了理论基础

和依据.
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Modelingandanalysisfordynamicthrusttestingsystem
oforbit/attitudecontrolrocketengine

SUN Bao-yuan*, REN Zong-jin, QIAN Min, ZHANG Jun

(KeyLaboratoryforPrecision&Non-traditionalMachiningTechnologyofMinistryofEducation,

DalianUniversityofTechnology,Dalian116024,China)

Abstract:Accordingtothecharacteristicsanddemandsofdynamicthrustmeasurementfororbit/attitude
controlrocketengine,thedynamicthrustmeasurementsystemisresearchedanddesigned.Thedynamic
modelisdiscussedandthedynamicabilityisinvestigatedthrough modeanalysistheoretics,thenits
mathematicmodelandtransferfunctionaresetup,whichareprovedreliablebyexperiments.Thedynamic
transfercharacteristicisanalyzedanditisprovedthatthesystemisauthenticwithpottydamp.Combiningthe
model,thetestingsignalischangedintoFourierprogression,thenthedynamictestingerrorsareobtained
whenthesystemdynamicabilityanddifferentfrequencysignalsprogressinalgebra.Itisshownthatthe
systemdynamicabilitysatisfiesthedesignrequirements.

Keywords:rocketengine;dynamictesting;dynamiccharacteristic
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