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基于分布参数线性化模型的分级燃烧循环
液体火箭发动机频率特性计算
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摘要: 采用一维分布参数模型描述发动机的管路系统, 将发动机各部件和管路的线性化模型表示为联系输入

输出参数的传输矩阵形式。根据发动机各部件的连接关系, 将发动机系统划分为若干模块, 用矩阵变换的方

法求得发动机各模块的传输矩阵, 构成发动机系统方程组, 用数值求解的方法计算了某分级燃烧循环液氧/

液氢发动机的频率特性。
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1　引　言

　　液体火箭发动机的频率特性, 是对发动机系

统进行控制和自动调节的原始数据, 对于发动机

—调节器系统的稳定性分析、研制飞行器控制系

统, 以及分析火箭在飞行过程中的纵向稳定性都

具有十分重要的意义。在新型号发动机的研制中

需要准确计算发动机的频率特性。在较低的频率

范围内 ( 50 Hz) , 可采用集中参数模型分析发动

机系统的动态特性。当考虑的频率范围扩大时, 需

要采用分布参数模型。文献 [ 1] 提出一种导纳比

的方法, 以输入导纳的形式表示供应系统, 来分

析发动机的燃烧不稳定性。该方法只能处理管路

系统较简单的情况,对于分支管路包含其他组件,

并与主管路汇合的情况, 此方法难以处理。文献

[ 2]采用该方法实现了发动机稳定性分析程序。文

献 [ 3] 采用矩阵法分析, 能够处理系统较复杂的

情况。对于分级燃烧循环的液体火箭发动机, 其

所有组件都相互联系着, 往往难以区分出某个主

要的表示发动机动态特性的环节, 建立发动机模

型时, 需要利用所有组件的方程。将组件的模型

表示为传输矩阵的形式, 通过矩阵变换简化系统

的模型, 得到联系扰动量和系统变量的代数方程

组, 用数值方法求解, 得到系统的频率特性。

2　发动机一维分布参数线性化模型
2. 1　液路模型

　　考虑圆柱型导管中的液路, 假设流动是轴对

称的层流, 管壁是刚性的, 流体粘性不变。采用

联系管道始末两端参数的四端网络形式的传输方

程作为管路模型:

�p b ( s)
�ub( s)

=

ch� ( s) - z c( s) sh� ( s)

-
sh� ( s)
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�
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　　流体管路的分布参数模型主要有无损模型、

平均摩擦模型和分布摩擦模型, 它们的传输方程

的形式是统一的。分布摩擦模型是最完整的流体

管路模型, 但特征阻抗 z c ( s) 和传播常数  ( s) 的
形式较复杂。文献 [ 4] 指出, 当频率大于 10倍

粘性特征频率时, 管路接近无损模型。发动机的

液氢、液氧管路粘性特征频率很小, 因此完全可

采用无损模型。对无损模型特征阻抗和传播常数



将大大简化: z c ( s) = !,  ( s) = s/ a。其中 �
( s) =  ( s) l , l 为管路长度, a 为管路中的声速,

!= ∀0au0/ p 0为无量纲的液体波动阻力。本文分别

采用分布摩擦模型和无损模型计算了发动机的频

率特性, 结果几乎没有差别。

2. 2　气路模型

　　认为气路燃气是无粘的绝热流动, 气路中燃

气的运动方程可从圆柱型导管中可压缩流的 N-S

方程简化并线性化得到。文献 [ 3] 指出, 熵波的

存在对发动机的动力学有重大影响, 气路模型中

必须考虑熵波, 以线性化的熵守恒方程作为能量

方程。对上述线性化的方程进行Laplace变换, 求

解, 得到联系气路两端压力、流量、温度参数的

六端网络形式的传输方程, 其传输矩阵为:
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其中: # = l / u0　,　 1( s) = - s/ ( a + u0 )

 2( s) = s/ ( a - u0)

2. 3　预燃室和燃烧室

　　认为液体推进剂进入燃烧室和预燃室后, 经

过一个延迟后在头部瞬间燃烧, 忽略燃烧区的容

积。燃气在燃烧室和预燃室中的流动是非稳态的

绝热过程。忽略由于声学效应引起的预燃室和燃

烧室各截面上的压力瞬时值的差异, 考虑由于进

入预燃室、燃烧室的流量波动造成的混合比变化

引起的熵波, 即每股燃气在流动过程中熵是守恒

的。头部的温度即燃烧产物的温度只和混合比有

关。进入燃烧室的燃气的混合比与其形成时刻, 即

其在预燃室头部时所具有混合比是相同的。可建

立预燃室和燃烧室从头部到包含喷管出口的动力

学方程, 进行Laplace变换后, 写成传输方程的形

式。对于预燃室:

[ �p outp b( s)　�Goutp b( s)　�T outp b( s) ]
T
=

E pb( s) [ �p p b( s)　�Gopbs ( s)　�Ghp bs ( s) ] T

左端为出口参数, 右端参数为预燃室压力和液氢、

液氧流量。其中传输矩阵 Ep b ( s) 为:
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其中: ∃= ( k + 1) ( p gp b/ p p b) ( k- 1) / k - 2

2k[ 1 - ( p gp b/ p p b)
( k- 1) / k

]

k 比热比, km 混合比, %为燃烧产物温度与混合比
关系曲线在稳态混合比处的无量纲斜率, #g pb为预
燃室燃烧时滞, #pb燃气在预燃室中的流动时间。

对于燃烧室:

�p c( s) = U ( s) [ �Gop bs ( s)　�Ghpbs( s)　�Gocs ( s)

�Ghcs ( s)　�Ggs ( s) ] T

右端参数分别为预燃室液氧、液氢流量, 燃烧室

液氧流量、燃烧室氢流量、燃气流量。包含预燃

室流量是因为燃烧室混合比与燃气混合比即其在

预燃室头部时的混合比有关,燃烧室的传输矩阵:
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其中: %c 为燃烧产物温度与混合比关系曲线在稳 态混合比处的无量纲斜率, #gc为燃烧室燃烧时滞,
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#c 为燃气在燃烧室中的流动时间。#h为燃气从预
燃室出口经氢涡轮进入燃烧室的时间, #o 为燃气
从预燃室出口经氧涡轮进入燃烧室的时间, Ggh ,

Ggo, Gopbs, Goc s, G hpbs, Ghcs, G
~
oc s, G

~
ocs , G

~
ocs为流量

比例系数。

2. 4　涡轮泵

　　对泵的压头动态特性方程进行线性化和

Laplace变换, 认为泵入口、出口流量相等而考虑

流量关系, 得传输方程:

�p b( s)
�Gb( s)

= Ep ( s)
�p a ( s)
�Ga( s)

+ Fp ( s) �n( s)

　　对泵的功率动态特性方程进行线性化和

Laplace变换, 得:

�N p ( s) = Cp ( s) [ �p a( s)　�Ga ( s) ] T + D p ( s) �n( s)
其中: Ep ( s) , Fp ( s) , Cp ( s) 和D p ( s) 为系数

矩阵。

对涡轮喷嘴流量关系式、燃气流经涡轮的焓

变与做功的关系式进行线性化和 laplace变换, 并

考虑涡轮入口、出口流量相等的流量关系式, 得

传输方程:

�p b( s)

�Gb( s)

�T b( s)

= E T( s)

�p a ( s)
�Ga( s)

�T a( s)

+ F T( s) �n( s)

　　对涡轮功率方程和效率关系式进行线性化和

Laplace变换, 得:

�N T( s) = H T ( s) �
[ �p a ( s)　�Ga ( s)　�T a ( s) ] T + I T ( s) �n( s)

其中: E T ( s) , FT ( s) , H T ( s) , IT ( s) 为系数

矩阵。

Laplace 变换后的涡轮泵转子的动态特性线

性化方程为:

&2
Jn
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( 900N T ) s
�n = �nT( s) - �

i

N pi�N pi ( s)
N T

　　对涡轮泵系统, 可从上述方程中解出并消去

�n ( s) , 获得联系涡轮入口压力、流量、温度, 泵

入口压力、流量与涡轮、泵出口相应参数的传输

特性方程。

2. 5　其它组件

　　包括阀门、节流圈、燃气孔板、推力室冷却

套、喷管 (嘴) 等, 根据各自特点, 将它们简化

为三类局部阻力, 建立传输方程。

液路局部阻力:

�p b( s)

�Gb( s)
=

p a

p b

- 2( p a - p b )
p b

0 1

�p a( s)

�Ga ( s)
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0
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其中: � (∋F) 表示考虑了流量系数变化的流通截
面积的无量纲变化量。

气路局部阻力:
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　　喷管 (嘴) 局部阻力:

�p b( s)

�Gb( s)
=

1 +
1
∃ -

1
∃ -

1
2∃

0 0 1

�p a( s)

�Ga ( s)
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其中 ∃的表达式与前面相似。

3　频率特性计算方法与结果

　　列出发动机系统所有部件的方程, 组成系统

方程组: W ( s) �x= d�y
�x 和 �y 分别为系统变量向量和扰动向量, w

( s) 和 d 为系数矩阵。令 s= i(, 给定角频率 (, 系
统的方程组是一个线性代数方程组。对第 j 个扰动量

�y j 求解上述方程组即可获得发动机系统各变量对
该扰动量的频率响应: �x / �yj= W ( i() - 1

d j

d j 为 d 的第 j 列。

图 1　分级燃烧循环液氧/液氢发动机系统示意图

由于发动机系统的部件很多, 所以直接组成

方程组将会使方程组的维数很高。根据发动机部

件的连接关系,将发动机系统划分为氢泵前管路、

氧泵前管路、氢涡轮泵、氧涡轮泵、氢泵后管路、

氧一级泵后管路、氧二级泵后管路、预燃室及涡
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图 2　燃烧室压力的频率响应 图 3　涡轮入口温度的频率响应

图 4　预燃室氧阀流通面积扰动下的频率响应

轮前管路、涡轮后管路、燃烧室等模块, 根据模

块中管路及部件的串、并联关系, 可通过简单的

矩阵运算从模块中基本元件的传输矩阵得到各模

块的传输矩阵, 组成系统方程组。这样可消去中

间变量, 大大降低方程组的维数。

本文基于 matlab 语言, 采用面向对象的方

法, 定义了上述发动机各种基本元件的类, 可根

据具体发动机的构型与参数, 生成发动机对象的

模型, 求解系统的频率特性, 具有一定的通用性。

对某分级燃烧循环液氧/液氢发动机 (如图 1) 进

行了频率特性计算。

由图 2和图 3的可看出, 系统对于液氢、液

氧贮箱的压力扰动分别在 65 Hz 和 105 Hz 附近

出现谐振, 由于液氢管路较长, 所以其谐振频率

低一些。系统在低频区没有出现谐振, 出现低频

纵向耦合振动的可能性不大。

由图 4 ( a) , ( b) 可知, 在预燃室氧主阀流通

截面积的扰动作用下, 预燃室的压力波动较为平

缓, 这是因为预燃室液氧稳态流量较小, 扰动对

预燃室影响不大。燃烧室压力、燃烧室液氧流量

和涡轮入口温度会出现谐振, 其谐振频率的范围

仍在 65 Hz到 105 Hz之间, 这两个频率对于该发

动机系统来说是特征性的。图中可明显看出这两

个特征频率作用的痕迹。

4　结束语

　　新型补燃循环液体火箭发动机具有系统复杂, 各

部件耦合紧密的特点, 需采用分布参数模型才能较好

的描述。本文采用分布参数线性化模型, 计算了

某发动机系统的频率特性, 获得了该发动机系统

的特征频率。对于分布参数描述的发动机系统, 如

何分析系统的稳定性仍有待于继续研究。

47第　1　期 陈琪锋等: 基于分布参数线性化模型的分级燃烧循环液体火箭发动机频率特性计算



参考文献:

[ 1 ] 　David T Harrje. L iqu id Propellant Rocket Combust ion

Instabilit y [ R] . NASA SP-194, 1972.

[ 2 ] 　Doan e G B, Armst rong W C. Pc Programs for the

Predict ion of th e Linear Stab ilit y Behavior of Liquid

Propel lant Propulsion Systems an d Appl icat ion to

Curr ent MSFC Rocket E ngine Test Programs [ R ] .

Volume 1. Final Report . N92-10042/ 9/ HDM.

[ 3] 　格列克曼 � � 著, 顾明初, 郁明桂, 邱明煜译. 液体火箭

发动机自动调节 [ M ] . 北京: 宇航出版社, 1995.

[ 4] 　罗志昌. 流体网络理论 [M ] . 北京: 机械工业出版社, 1988.

[ 5] 　刘昆.分级燃烧循环液氧/液氢发动机系统分布参数模型与

通用仿真研究 [ D] . 国防科技大学研究生院, 1999.

(责任编辑　杨再荣)
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on Distributed Parameter Models
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Abstract: L inearized dist ributed parameter models are used to compute fr equency responses of

liquid ro cket eng ine. One-dimensional dist ributed parameter models are used to describe eng ine

pipel ines. Other engine components are described in lumped par ameter models. T he linearized models

of engine pipelines and components are t ransformed to f requency domains. Eng ine elements frequency

domain models ar e described as t ransmission matrixes, w hich relates input and output variables of the

eng ine elements. Engine system is divided into several modules according to the connect ions betw een

eng ine elements. Matrix t ransform methods are used to obtain module t ransmission matr ix es from

element t ransmission matr ix es. Equat ions of eng ine system ar e constituted fr om module t ransm ission

matrix es. T hese equat ions relate system variables and disturbances. It is convenient to g enerate

dif ferent rocket engine systems and compute their frequency characterist ics accor ding to their own

st ructure and parameters. The fr equency char acter ist ics o f a stag ed combust ion cycle LOX/ LH2 liquid

rocket engine have been analy zed numerically .

Key words : liquid propellant rocket eng ine; staged combustion cycle; f requency characteristics

( The Chinese tex t of t he follow ing abst ract is printed in PP41- 43)

Artif icial Neural Network Identification

of Burning Rate in Solid Fuel Ramjet

CHEN Xiao-qian, WANG Zhen-guo , TAN Jian-guo, YANG T ao, ZHANG Wei-hua

Co lleg e of Ast ronaut ic and M aterials Engineering , Nat ional U niversity

of Defense T echnalo gy , Changsha 410073, China

Abstract: In order to search the dependency of the burning r ate on the fly ing condit ions of SFRJ,

w e ident ify the r esul ts of the simulated experiments by means of BP art ificial neural netw or k, and

compar e the results w ith those obtained w ith the help of Least Square Method. It is show n that the

pr esented method of ident if ication features high precision, fast exper imental data handling and on-line

pr ocess ident ification, and is superior in engineering applicat ion. Furthermore, it w il l great ly enhance

the speed of tr aining if some pr oper mathemat ic techniques are adopted in the applicat ion of art if icial

neural netwo rk to ident ify ing sim ilar big sample sy stem.

Key words : burning r ate; system ident if icat ion; art ificial neural netwo rk; least square method
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