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燃烧时滞对小推力高室压动力系统

响应特性的影响

国防科技大学　　沈赤兵
* *
　吕志信　陈启智

【摘要】　对小推力高压燃烧室动力系统各部件建立了数学模型,并对此系统进行了数值计算,分

析了燃烧时滞对此系统的影响。计算结果表明 ,在燃烧时滞较大时, 高室压动力系统响应较慢,发

动机性能参数的超调量较大, 达到稳态所需的时间较长, 轨控发动机与姿控发动机共用同一个供

应系统, 姿控发动机受燃烧时滞的影响更大。所得结论为提高小推力高室压动力系统的响应能力

提供了依据。

　主题词: 　液体推进剂火箭发动机　燃烧室　响应分析　燃烧时间
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1　系统方案的设定

　　为了减小推进系统的质量, 轨控发动机和姿控发动机通常共用一个采用并行方案的推进

图 1　并行方案

剂供应系统, 如图 1所示。该

方案具有以下优点: 系统简

单,元件数量少,系统中各台

发动机的入口条件一样,各

台轨控发动机、各台姿控发

动机的条件一样。这有利于

管路系统的安装调试和空间

飞行器控制系统的工作。

氧化剂管路、燃料管路

参数列于表 1。图 1中注明

了管道号的位置。管路系统

中各部件的压力分配: 燃烧

室 5. 6 MPa,数量为 8; 喷注

器 2. 0 MPa,数量为 8个;电

磁阀 0. 15 M Pa,数量为 8个;过滤器 0. 15 M Pa, 数量为 1个;电爆阀 0. 05 M Pa, 数量为 1个;

孔板0. 05 M Pa ,数量为 2个;系统管道0. 05 M Pa, 数量为10个;贮箱 8. 05 MPa,数量为 1个;

高压气瓶 30 M Pa,数量为 1个。



表 1　氧化剂管路、燃料管路系统参数

管道号 1 2- 5( 1) 6 7- 10(2)

直径( m)

长度( m)

波速( m /s )

氧化剂管路阻力系数( 3)

燃料管路阻力系数( 3)

0. 008

0. 39

1300

0. 0826

0. 0801

0. 004

0. 49

1400

0. 00194

0. 00051

0. 002

0. 49

1500

0. 0305

0. 0107

0. 002

0. 45

1500

0. 1757

0. 17047

　　注: 氧化剂管路与燃料管路的直径、长度及波速相同。

( 1)第 2- 5号管道末端均接电动气活动、喷注器、轨控发动机的推力室。

( 2)第 7- 10 号管道末端均接电磁阀、喷注器、姿控发动机的推力室。

( 3)指高压燃烧室动力系统。

2　系统各部件的数学模型的建立

　　以下数学模型的求解方法是:管道模型、电磁阀方程、喷注器方程采用特征线法求解,燃烧

室模型采用四阶龙格—库塔法求解。

在给出管道的瞬变流的基本微分方程之前,作如下假设: ( 1)管道中的流体是一维的,管道

横截面上的速度分布是均匀的; ( 2)管壁和流体服从线性弹性关系; ( 3)在瞬变状态, 摩擦损失

用管道中稳态流动的摩擦损失计算公式来计算。管道中流体的运动方程 [ 1]、连续方程分别:

gH x + VV x + V t + f V �V � / ( 2D ) = 0 ( 1)

VH x + H t - V sin�+ a
2
V x / g = 0 ( 2)

式( 1)、( 2)是一对准线性双曲型微分方程, V 与H 是因变量, t与 x 是自变量。对于刚性较大的

管道中的瞬变流而言, 式( 1)、( 2)分别可简化为式( 3)、( 4) :

gH x + V t + f V �V � / ( 2D ) = 0 ( 3)

H t + a
2
V x / g = 0 ( 4)

　　轨控发动机的电动气活门在管路中的位置如图 1所示。假定姿控发动机的电磁阀方程与

电动气活门方程相同, 活门的出口压头等于喷注器的入口压头。

如果图 1中的管道为第 i根管道,则:

QP
l
, NS = �Q0 ( H P

l
, NS - H j , inj ) / H 0 ( 5)

�= CdA G / ( CdA G ) 0,式中( CdA G) 0是 �= 1时的稳态值。

当电动气活门打开时
[ 2] �=

( t / tC )
m
　　　　　t < tC 时

1 t ≥ t C 时
( 6)

当电动气活门关闭时 �=
( 1 - t / tC)

m
　　　　t < tC 时

0 t≥ tC 时
( 7)

tC 为活门接受控制电信号后从开始动作到结束动作所需要的时间,计算时选取高压燃烧室动

力系统的电动气活门、电磁阀的起动、关机响应时间均为 5 ms; m 为上述两式中的指数项, m=

1- 3,计算时,取 m= 2。

喷注器紧挨电动气活门的出口和燃烧室的入口,喷嘴是直射式喷嘴,因此可得:

Qinj = Q
*
0 ( H j , inj - H c) / H *

0 ( 8)
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Q
*
0 为稳态时流经喷注器的容积流量。计算时设Q

*
0 = Q 0 ; H *

0 为稳态时流经喷注器的推进剂的

定常压头降落; H c为燃烧室入口压头,即喷注器出口的压头。显然

Q inj = QP
l
, NS ( 9)

　　为了对燃烧室建立一个比较简单的数学模型, 作如下 3点假设
[ 3]

: ( 1)认为推进剂喷入燃

烧室到转换成燃气是在经过一个时滞 �C 之后瞬间完成的,并假设燃烧时滞 �C 为一个常数;

( 2)任何瞬间,整个燃烧室中燃气压力、温度及气体成份都是均匀一致的; ( 3)推进剂的燃烧产

物服从理想气体状态方程。基于上述 3点假设,燃烧室压力和燃烧室内混合比的方程分别为:

V C

R CT C

dP C

dt
+

A nA T

RCT C

-
V C

( R CT C ) 2
�R CT C

�K C

dK C

dt P C = M co( t - �C) + M cf( t - �C) ( 10)

dK C

dt
=

( 1 + K C) R CT C

P CV C
[ M co ( t - �C) - K CM cf( t - �C) ] ( 11)

式中: RCT C = g eA 1
K 2
C

+ A
2
K
C
+ A

3 ( 12)

式( 10) - ( 12)中, 参数的下标 C为燃烧室, co 为流出喷注器腔的氧化剂, cf 为流出喷注器腔的

燃料, 系数 A 1、A 2 及 A 3 由一组热力计算的理论值( R C, T C, K C )用最小二乘法拟合得到, g =

9. 81 m / s 2,由于最小二乘法拟合时会带来误差, 所以引入了修正系数  。

A n = n[ 2/ ( n + 1) ]
( n+ 1) / ( n- 1)

( 13)

3　计算结果分析

　　将高室压动力系统的有关参数列于表 2中,以下简称高室压动力系统为高压系统。

表 2　高室压动力系统的参数表

系统名称 发动机类型 数量(台) 推力(N ) 直空稳态比冲( m /s ) 混合比 推进剂

高压系统
轨控发动机

姿控发动机

4

4

1000

10

3000

3000

1. 25

1. 25
N 2O 4+ MM H

　　因该动力系统是在真空环境下工作,同时又考虑到地面模拟真空热试车的实际水平,所以

设环境压力 P∞= 1000 Pa, 用于计算之中。

由于液体推进剂从喷入燃烧室到变成燃气之间要经过喷射、雾化、混合、燃烧反应等一系

列复杂的物理化学过程,燃烧时滞是对燃烧过程的一种简化假设, 其值与推进剂类型、喷注器

特性、工作参数及燃烧室特点等有关,燃烧时滞越小则动力系统的响应越快。下面分析了 �C=
0. 5, 1, 1. 5 ms时对高压系统响应特性的影响。

图 2- 4(图中P co为 5. 6 M Pa , F 为1000 N )表明了轨控发动机以稳态方式工作时,不同燃

烧时滞对 PC/ Pco～t 曲线的影响( Pco为燃烧室的稳态压力值 M Pa )。由图可知,燃烧时滞越大

时,压力曲线在起动过程中,振荡越剧烈,超调量越大,达到稳态所需的时间更长, 响应更慢,

T 90增大(如图 2所示, T 90为初始值上升,第一次达到稳态值的 90%所需要的时间) ;在 t坐标

上, �C= 1. 5 ms的压力曲线比 �C= 0. 5 ms 的压力曲线靠后约 1 ms( �C 为燃烧时滞)。

图 3( M o= 0. 1852 kg / s)表明轨控发动机在稳态工作方式时,不同的燃烧时滞对喷注器出

口氧化剂无量纲流量的影响,共同点是:起动瞬间,振荡剧烈, 然后很快达到稳定状态。不同点

是:燃烧时滞较大时,无量纲流量的超调量大,达到稳态所需的时间长,响应变慢,与图 2有相
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似之处。

图 2　燃烧时滞对轨控发动机室压的影响 图 3　燃烧时滞对轨控发动机流量的影响

图 4是轨控发动机在脉冲工作方式时燃烧时滞对无量纲燃烧室压力的影响, T = 30 ms,

在 15 ms 时开始关机。由图可知,燃烧时滞越大,则燃烧室压力曲线将向后平移,而且波形有所

变化,在起动过程中,压力振荡更为剧烈,从起动到稳态所需的时间加长, T 90、T 10( T 10从稳态值

开始下降,第一次下降到稳态值的 10%所需的时间)也加长,响应变慢。

图 4　单脉冲内轨控发动机的室压曲线 图 5　燃烧时滞对姿控发动机流量的影响

图 5(图 5、6中 Pco为 5. 6 MPa, F 为 10 N)是姿控发动机在稳态工作方式下的 PC / Pco～t

曲线。燃烧时滞越大时,波形衰减得慢, 且超调量大, 振荡剧烈, �C= 1. 5 ms的曲线比 �C= 0. 5

ms 的向后平移约 1 ms。

图 6是姿控发动机在稳态工作方式下的 M co/ M c～t曲线( M co为喷注器出口处的氧化剂流
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图 6　燃烧时滞对姿控发动机室压的影响

量 kg / s, M C 为喷注器出口处的氧化剂的

稳态流量 kg/ s) ,由图可知, 燃烧时滞越大

时,波形振荡更为剧烈,其剧烈程度已超过

图 3, �C= 0. 5 ms 的曲线到 30 m s时才稳

定下来。若燃烧时滞增大,则流量将需要更

长的时间才能稳定下来。与图 3比较,轨控

发动机受燃烧时滞的影响比姿控发动机受

燃烧时滞的影响要小得多。

计算得出了姿控发动机在脉冲工作方

式下的 P c/ Pco～t曲线, T = 30 m s, 在工作

到T 1= 15 m s时开始关机, 计算结果表明,

�C= 1. 5 m s 的曲线振幅大, 衰减慢, 在 15

ms 时发动机并未稳定下来就进入关机阶

段,该曲线比 �C= 0. 5 ms 的曲线沿 t轴方

向平移约 2 ms,显然, 较大的燃烧时滞使

动力系统的响应变慢。

计算了 �C 对轨控发动机 T 90、T 10的影响。计算结果表明, �C 越大, 则T 90和 T 10越大。轨控

发动机的响应越慢。

4　结　论

　　( 1)在发动机的起动阶段,同一台发动机的无量纲燃烧室压力曲线与无量纲流量曲线相比

较,前者的振荡频率小于后者。( 2)在燃烧时滞较大的情况下,高压燃烧室动力系统响应较慢,

发动机性能参数的超调量变大, 达到稳态所需的时间加长;轨控发动机与姿控发动机共用同一

个推进剂供应系统,姿控发动机受燃烧时滞的影响更大,燃烧时滞较大时,发动机性能参数的

振荡更为剧烈,响应较慢,若燃烧时滞大于适当值,姿控发动机将不会稳定,这将影响到轨控发

动机的稳定性。因此,为了提高动力系统的响应能力, 必须设法减小燃烧时滞。( 3)一般有 3种

途径减小燃烧时滞:增大燃烧室压力,例如在小推力液体火箭发动机中采用高压燃烧室;使用

雾化、混合得更好的喷注器,例如采用层板式喷注器
[ 4, 5]

,可使雾化、混合的质量大为改善;使用

活性更高的推进剂。
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APPLICATION OF LIQUID JET TO REINFORCEMENT
OF SUPERSONIC COMBUSTION

Hu Yuli
( 2nd Dep t. Huazhong University of Science and Technology , Wuhan　430074)

Liu Jinhua and Ling Wenhui
(The 31st Research Institute, Beij ing　100074)

Liu Ling
( 7th Dep t. Northwestern Polytechnical University , Xi'an　710072)

ABSTRACT　　　　An experim ental invest igat ion on effects of oscillat ing shock gener-
ated by liquid jet on reinforcem ent of hydrogen- fueled super sonic com bustion in Mach 2

airst ream w as completed. Accor ding to the one- dimensional calculat ion, it is found that su-
personic com bust ion can be reinforced by the oscillating shock generated by liquid injection
normal to supersonic f low at som e distance fr om fuel injectors. And it is also disco vered that

the near er the liquid injector is to the fuel injectors, the more combust ion ef ficiency is en-
hanced by the oscillat ing shock.

Key Words　Super sonic com bust ion　Liquid jets　Combust ion eff iciency

INFLUENCE OF COMBUSTION TIME DELAY
ON RESPONSE OF LOW- THRUST POWER SYSTEM

WITH HIGH COMBUSTOR PRESSURE
Shen Chibing, Lu Zhixin, Chen Qizhi

(Aerosp ace Technology Dept. National University of Def ense Technology , Changsha　410073)

ABSTRACT　　　　The mathem atical model o f a low - thrust pow er sy stem with high
combusto r pressure is set up. T he num er ical computat ion for this sy stem and analysis of the
inf luence of combust ion t ime delay on this system have been carried out w ith the characteris-

tic method and the fourth- o rder Runge- Kut ta m ethod. The com puted r esul ts show that the
response o f the pow er sy stem becom es slow er , the over shoot of engine per for mance param e-
ter becomes greater and the tim e required for reaching the steady state becomes longer, if the
combustion t ime delay is greater . W hen or bit cont rol and at t itude control rocket eng ines

share the sam e propellant feed system, thus at t itude- contr ol ro cket engine is af fected more
gr eat ly by the com bust ion tim e delay. Finally, som e methods are pr opo sed to decr ease the
combustion t ime delay. T he conclusions drawn in this paper provide the basis for improving
its r esponse characterist ics.

Key Words　Combust ion chambers　Burning t ime　Liquid propellant r ockets
Response analysis

TRANSFER RULE FOR DISCRETE HOLE FILM COOLING
Li Feng and Zhang Qingfan

( 2nd Dept. Nanj ing University of Aeronautics and Astronautics, Nanj ing　210016)

He Jiade, Wang Minsheng, Liu Kun
( Gas Turbine Establishment, Chengdu　610500)

ABSTRACT　　　　A lot of experim ents has been carried out to resear ch discrete hole
film cooling ef fectiveness. The ef fects of the geometric param eters o f the discrete hole and the

flow parameter s on the f ilm coo ling effect iveness have been analy zed. A m odel of covective
heat tr ansfer for discr ete hole film coo ling was cr eated by the heat balance. Six different per-
fo rated plates w ere invest igated for this purpose. The data m easured are fit ted by the least
square approx im ation into some relat ionships w hich ar e useful to design of af terburner heat
shield.
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