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【摘要】　提出了一种新的液体火箭发动机静态仿真模块化计算方法。该方法按照预定的计算顺

序, 对发动机系统的各个模块进行迭代计算,并采用拟牛顿法求解系统可调变量。该方法对各种发

动机静态仿真具有通用性, 可用于分析发动机系统内外干扰因素对发动机性能的影响、发动机静

态故障仿真或发动机调整计算。该方法能较大地减少系统未知量数目,求解速度快,精度高。该方

法已在计算机上采用面向对象程序设计实现, 本文给出了用该程序对某液体火箭发动机进行静态

特性计算的结果。

　主题词: 　液体火箭发动机　静态　仿真　模块化程序
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1　引　言

　　液体火箭发动机静态特性的计算与分析,一般采用线性化方法或非线性方法。小偏差方法

要对发动机系统方程进行线性化, 线性化比较麻烦,而且当发动机工作状态偏离额定点较远

时,用这种方法计算会带来较大的误差。非线性方法要建立描述发动机性能参数和内外干扰因

素之间关系的一组非线性代数方程组,然后编程计算 [ 1, 2]。对不同型号的发动机,使用该方法需

要重新推导方程, 而且方程数目多。这两种方法都不具备通用性。本文提出模块化计算方法可

以对不同型号的发动机进行分析,而且系统未知量较少, 求解速度快、精度高。该方法不需要推

导方程,只需要根据发动机系统组织输入文件, 便可对不同型号发动机进行计算。

2　算法的基本原理

　　各种型号的泵压式液体火箭发动机都是由推力室、泵、涡轮、预燃室、管道等基本的部件组

成,可以对各类部件建立计算模块, 这些模块由公用数据、模块专用数据和模块的功能函数组

成。这在采用面向对象程序设计时很容易由定义类来实现。如果发动机系统中有新的部件,则

可定义新的类并入程序中, 这使得程序易于维护。液体火箭发动机系统由基本模块组成,只要

得到了各个模块的解, 系统的解也就可以得到。

液体火箭发动机静态仿真模块化计算方法先根据发动机系统方案画出相应的模块化图,

并给模块编号。编号的原则是对模块按顺序计算时, 编号靠后的模块的输入数据能从编号在其

前面的模块的公用数据中取得, 一般可按照推进剂流动方向进行编号。

进行发动机系统静态特性计算时,发动机系统中的流量平衡、功率平衡和压力匹配都必须



满足。定义系统功率平衡指标、流量平衡指标以及压力平衡指标如下:

功率平衡指标: eN = N s+ �
k

i= 1
N p , i N t, N s 为伺服功率, N t 为涡轮功率, N p 为泵功率, k

为涡轮带动的泵的数目。

流量平衡指标: em�= m
�
a/m�e, 用于汽蚀文氏管时, m�a为文氏管出口流量, m�e 为在文氏管前

与文氏管相连元件出口流量。用来表示流量设计指标约束时, m�a为实际流量, m�e 为设计流量。
压力平衡指标: ep= Pout / P mix, Pout为在汇合点上游与汇合点相连元件出口压力, P mix为汇

合点压力。

显然,系统处于平衡状态时,这些平衡指标值都应为 1。对具体的发动机系统,其平衡指标

可用如下形式表示: f i ( x 1, x 2,⋯, x n) = ei　　( i= 1, 2, ⋯, n)。e i 为系统平衡指标, x i 为系统未

知变量(如泵入口推进剂流量等)。对系统按预定的计算顺序对所有模块进行一次计算后,系统

平衡指标 e i 的值不一定都是 1, 可用拟牛顿法求解系统可调变量 x i。由于函数关系 f i 是未知

的,因此用拟牛顿法求解时必须用差商来代替偏微分。

3　部件模型与设置平衡指示器

　　采用面向对象程序设计,每种部件模型用一个类来表示。类中包含公用数据、专用数据、对

象初始化函数和部件的功能函数,部件的功能函数根据描述部件行为的方程来编写。

为了便于对模块顺序计算, 分别设定了各类部件的公用数据和专用数据。以泵为例,其部

件方程可用下面两个方程表示:

P out = A�n2
- Bnm

�- ( Cm�2 /�) + P in　　,　　N p = [ ( Pout - P in )m�] / ( �p ��)
方程中 A , B , C 为常数, n转速, �p 为泵效率, N p 为泵功率, m�为流量,�为密度, p in和 p out分别

为泵的入口和出口压力。则泵类专用数据为 n, A , B , C, �p 和 P in ,公用数据为 m
�,�, Pout和 N p。

专用数据A , B , C和 �p 是泵本身所固有的, 专用数据n, P in和公用数据m
�, �的值由运行对象初

始化函数从在泵前面与泵相连的对象的公用数据中获得。运行泵类的功能函数后,其公用数据

可被在泵后与泵相连的对象使用。除对应系统未知量的公用数据外,对象的公用数据对于编号

在其后面的对象是只读的, 数据的值不能改变。所用这些封装措施使得按预定顺序对每个模块

进行计算时, 只需考虑使用在该模块前面与之相连的对象的公用数据。

现已建立了泵、流量分配器、混合器、燃气发生器、涡轮、推力室、压降元件、汽蚀文氏管、比

例分配器、压力平衡指示器、功率平衡指示器、流量平衡指示器、虚拟转速发生器以及贮箱等

14类部件模型,这些部件模型基本上可满足系统静态仿真计算的需要。另外,还可根据需要来

建立新的部件模型。

判断模块化计算结果是否是系统的解,关键看系统所有的平衡指标是否都满足。三类平衡

指标的设置要根据发动机系统来定。在本文处理方法中,一般在涡轮泵处设置功率平衡指标,

在汽蚀文氏管处设置流量平衡指标, 在汇合点处设置压力平衡指标。这是因为,依照预定顺序

计算发动机系统模块, 当计算到汽蚀文氏管时, 文氏管前的元件的出口压力、流量、密度已由该

元件确定。而给定文氏管入口压力后,文氏管的流量便可确定,因此文氏管处存在流量平衡问

题,必须设立流量平衡指标。同理,当计算到汇合点时,与汇合点相连多个元件的出口压力也与

汇合点压力存在压力平衡问题, 因此在汇合点处必须设置压力平衡指标。
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4　应用实例与分析

　　应用模块化方法对某液体火箭发动机进行了计算分析。该发动机的系统简图见文献[ 2] ,

图 1是对应于该发动机系统的模块化计算图。图中共有6个平衡指标指示器,其中模块 C27和

C28用于计算文氏管流量平衡指标,模块 C29用于计算涡轮泵功率平衡指标,模块 C31, C32

和 C33用于计算泵后至燃烧室的压力平衡指标。系统未知变量与平衡指标数目相等,也是共 6

个。它们分别是系统氧化剂流量、燃料流量、虚拟转速发生器 C3的转速以及流量分配器 C6,

C8和 C20的流量分配系数。

图 1　液体火箭发动机模块化计算图

本文分别计算了以下 3种情况发动机性能参数的变化:

( 1)氧化剂泵入口压力增加 0. 098 MPa,其它干扰因素不变。部分计算结果见表 1。

( 2)氧化剂泵效率下降 0～25%时,其它干扰因素不变。发动机氧化剂流量相对变量A、发

动机燃料流量相对变化量 B、氧化剂喷前压力相对变化量 C、燃料主管道分支处压力相对变化
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量 D以及涡轮转速相对变化量E 如图2所示。计算结果表明,对该发动机系统,本方法的收敛

精度可达 10- 8 ,而文献[ 2]方法的最高收敛精度只能达到 10- 6。并且在初值和收敛精度相同

时,本方法的计算时间比文献[ 2]方法的计算时间快 10倍以上。这主要是因为对于同一个系

表 1　性能参数仿真结果表

序

号
名　　称

所属公用

数据代号
变 化 值

1

2

3

4

5

6

7

8

氧化剂泵功率

燃料泵功率

涡轮功率

发动机氧化剂流量

发动机燃料流量

发动机混合比

燃烧室压力

发动机推力

D5

D7

D21

D1

D2

D32

D33

D33

7. 69 kw

- 2. 69 kw

5. 00 kw

1. 2737 k g/ s

- 0. 1886 k g/ s

0. 01817

0. 02945 M Pa

3. 072 kN

统,采用模块化方法大大减少系统未

知量的个数,并且本文所定义平衡指

标是相对量。( 3)增大氧化剂喷注器流

阻系数,模拟氧化剂喷注器阻塞故障。

各参数相对变化量如图 3所示。

值得指出的是, 图 1中的节流圈

C17和C24的流阻系数在进行静态特

性仿真时是已知的。其实只要将这两

个节流圈压降可设置可调变量,并增

加燃烧室氧化剂流量和燃料流量为设

计值这两个约束(用两个流量平衡指

标表示) ,便可计算出节流圈所需消耗的压降,调整计算由此可完成。另外,本方法还可用于发

图 2　氧化剂泵效率下降时参数变化图 图 3　氧化剂喷注器阻塞时参数变化图

动机功率平衡计算和发动机动态特性模拟。

5　结　论

　　提出的模块化计算方法对各种发动机静态仿真具有通用性,可用于分析发动机系统内外

干扰因素对发动机性能的影响、发动机静态故障仿真或发动机调整计算。该方法能较大地减少

系统未知量数目, 求解速度快,精度高。该方法已在计算机上采用于面向对象程序设计。
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A GENERAL MODULAR METHOD

FOR STATIC SIMULATION OF LIQUID ROCKET ENGINE
Huang Weidong, Zhu Hengwei, Wang Kechang, Chen Qizhi

( 1st Dept. National University of Def ense Technology, Changsha　410073)

ABSTRACT　　　　A new modular method is proposed for static simulat ion of liquid

rocket eng ine. The modules of the engine system ar e calculated iterat iv ely in a predeterm ined

sequence, and a modified New ton method is used to f ind the unknown variables of the sy s-

tem . T his method has generality fo r the stat ic simulatin of liquid rocket eng ine, and it can be

applied to analy zing the ef fects of the disturbances on the performance of the engine. T he

number o f the system unknown var iables can be cut down by using this method, and the solu-

tion can be found quickly and accurately. The pro gram based on the method is realized by the

object- oriented prog ramm ing . T he stat ic simulation results o f a liquid r ocket engine ar e ob-

tained from this prog ram.

Key Words　Liquid rocket engines　Stat ic simulation　Modular ized prog rams

EFFECTS OF AIR COOLANT INJECTION

ON CASCADE SURFACE PRESSURE DISTRIBUTION
Chen Fu, Yang Hong, Gong Cunzhong, Feng Guotai, Wang Zhongqi

( Energy Science and Engineering College, Harbin Institute of Technology , Harbin　150001)

ABSTRACT　　　　T he ef fects on turbine blade surface pressur e distr ibution w ere in-

vest igated experimental ly w ith air coolant dischar ge from each o f nine individual row s o f

co olant ho les on the blade surface in a rect ilinear cascade w ith typical turbine guide van pro-

file. M ass f low rat ios o f air coo lant to mainst ream were 0, 0. 6, and 1. 2 per cent , respect ively.

The experimental results show ed that the variat ions o f the surface pressure dist ribut ion w ere

dependent chiefly on the amount of air co olant and the lo cat ion of inject ing holes. Injection

fr om the blade leading edge right ag ainst the mainstr eam alter ed the surface pressure dist ri-

but ion slight ly, and the pressure surface inject ion did not change the surface pressure dist ri-

but ion so obviously as the suct ion surface injection due to the dif ference of mainst ream pres-

sure g radients and mainst ream velo city. In general, the surface pressure decrease caused by

kidney- shaped vo rtex w as mor e signif icant than the pressure increase due to the mainst ream

stagnat ion resulted f rom air coolant inject ion.

Key Words　Spray cooling　Surface pressure　T urbines　Guide vanes

DISCHARGE COEFFICIENTS OF INCLINED

MULTI- HOLE WALL COOLING IN A COMBUSTOR
Fang Ren, Lin Yuzhen, Li Bing, Liu Gaoen

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　Discharge coeff icients are investig ated w ith f ive inclined mult i-

hole test plates of dif ferent g eometr ical conf igurations. The phy sical natur e and inf luential
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