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分级燃烧循环火箭发动机的动态特性研究
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摘要: 通过模块化设计, 仿真分级燃烧循环发动机的动态过程。通过发动机工作参数的波动特性分析,为实际

的发动机研制提供参照和依据。
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Abstract: The dynamic process in the staged combust ion cycle liquid rocket eng ine w as sim-

ulated through the module codified. Ow ing to the mathematical model form mulated that took ac-

count of the inert ia, viscosity and compressibility of the liquid flow at the same t ime, this method

could generally express the dist ributed characterist ic of the dynamic process in the supplying sys-

tem. What is more, in order to obtain higher precision in simulation calculation, we also made use

of the experimental results to adjust parameter values of some important characterist ics. Finally

based on the simulated data, the f luctuations of the eng ine w orking parameters were discussed in

this paper. And w ith the analy sis results w e provide some comparisons and basis for designing the

staged combust ion liquid rocket eng ine in the future.
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1　引　言

　　分级燃烧循环发动机是我国正在研制的一种

新型的高性能液体推进系统。它有别于以往的开

式循环发动机,其涡轮、泵、预燃室工作紧密相关,

相互制约;它的各种活门结构复杂;各个部件的工

作压力(特别是泵后压力)极高。如果我国要研制

成功这种具有本质非线性的、部件耦合作用强烈

的新一代发动机, 所需试验次数会很多,致使其研

制费用大大增加, 而在已有的经验知识上, 利用飞

速发展的计算机技术, 建立并不断修正发动机动

态过程的数学模型,以便近似模拟发动机的起动

过程[ 1]。这样可以减少发动机的试车次数, 节约财

力、人力并加速新型号的研制步伐。正是由于分级

燃烧循环发动机系统各部件之间存在着非线性关

系,以及大量的不确定因数的影响,必然使得发动

机动态过程出现工作参数不平稳波动。这样,不仅

影响产品的性能和质量,而且对于材料、人力也会

产生浪费,甚至在试验过程中发生危险,造成构件

破坏、试验失败,致使发动机研制周期加长和不必



要的资金浪费, 所以我们必须尽量对试验过程的

不平稳波动进行确定, 可调整的因素使其达到最

佳以避免波动, 不可调整的因素给出波动范围以

选择适当的材料。

2　发动机的模块化分解

　　为了建立发动机系统的各分部件模型以及分

部件之间的连接模型, 必须对发动机整个系统进

行模块分解。其中可能会有许多种分解方式,但分

解的品质直接关系到模块的通用性、实用性,甚至

关系到仿真的计算性能。图1是一种发动机的泵前

模块分解图。从中可以看出,有许多分部件的模块

图完全相同, 只是它们的特性参数不同而已。这

样,可以把这些相同的模块图编制一个通用子程

序,然后套上不同的特性参数对象即可。

图1　发动机泵前模块分解示例

F ig . 1　M odular ization repr esent at ion of pr e-pump

components o f eng ines

有关液体火箭发动机的建模, 现已有大量的

文献报道[ 2～5] , 本文在此不再赘述。值得一提的

是,虽然我们采用集中参数方法建模,但同时考虑

了液体的惯性、粘性和压缩性,而且按照预先确定

的信号频率大小(可以提取1～500 Hz的信息)进

行合适的分段, 使得程序自动建立的常微分方程

组能在一定程度上反映发动机动态过程的分布特

性,并且便于发动机部件模块化编程。

在处理部件模块之间的流量关系 q21+ q22+

⋯+ q2n= 0时, 由于考虑了液体的压缩性,使得同

一段管路的流量可能不一样(质量守恒: dmi/ dt=

q1i- q2i)。这样只需简单根据流量关系约去一个流

量变量,建立 n- 1个独立的流量状态方程即可。

3　不可调的波动因素

3. 1　起始反压引起的氧化剂流量波动

　　在发动机开始起动后, 预燃室的氧化剂主活

门打开,氧化剂开始充填管路和预燃室,然后进入

并冲击涡轮叶片产生一定的转速, 使得氧化剂流

量来回波动,以致产生波动。原因是氧化剂作用涡

轮泵转动,使得泵后氧化剂压力上升,在一段时间

内抑制氧化剂流量,使其先减小,然后又增加(如

图2e所示)。图中: n为涡轮泵转速, p c为燃烧室压

力, p g g为预燃室压力, k 为预燃室组元比, qmo为预

燃室氧化剂流量, qmh1为冷却路燃料流量, qmg为预

燃室燃料流量, N t 为涡轮输出功率; 1为正常启动

过程曲线, 2为d t= 0. 098 m, l1= 0. 50 m , l2= 2. 00

m 时的启动过程曲线。

3. 2　点火引起的系统参数波动

　　发动机点火后在预燃室内, 产生高压燃气, 因

为稳流型流量调节器的作用,燃料流量基本保持

不变,但预燃室内部压力快速上升,抑制氧化剂流

量使其变小,这样就使系统参数出现波动,预燃室

内的混合比、压力和氧化剂流量与燃烧室内的压

力都减小,涡轮泵功率升高。接着由于涡轮内燃气

压力的上升,转速快速升高,氧化剂流量等得以增

大,涡轮泵功率下降,随后发动机平缓变化(如图2

所示)。

3. 3　流量调节器转级引起的系统波动

　　各系统参数在流量调节器从转级到最终稳定

的过程中,出现的波动现象都不太明显,但这是不

能消除的(如图2g 所示)。

3. 4　燃料充填管路时出现的波动

　　由于燃料主活门后的充填管路分为三段, 故

出现了两次波动, 经过前两个节流圈时,由于主燃

料流还有一定压力,反压作用会抑制主燃料流, 使

其减小,而且抑制作用与主燃料流的压力有关, 压

力越大抑制作用越明显。但当主燃料流到达第三

个节流圈时液体燃料的压力变得很小,节流圈的

抑制作用不太明显(如图2f 所示)。
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图2　分级燃烧循环发动机启动过程

Fig. 2　The st art-up process of one stag ed combusition cycle liquid r ocket engine

4　可调的波动因素

4. 1　燃烧室喉部直径与燃气导管容腔的影响

　　由于分级燃烧循环发动机为闭式系统, 这样

当发动机工作时,则燃气导管的压力影响涡轮的

功率、涡轮的功率影响各泵的压升、而泵的压升又

影响燃气导管的压力, 因此燃烧室喉部直径与燃

气导管容腔(即涡轮出口到燃烧室喉部之间的容

腔道)对系统稳定性有很大的影响。

如果燃烧室喉部直径和燃气导管容腔的参数

选择不合理时,将导致发动机产生波动,使工作过

程产生不稳定。设 d t 为燃烧室的喉部直径, V c( l1 ,

l2 )为燃气导管容腔容积( l1是燃气管路的长度, l 2

是燃烧室的长度)。

从表1中可以看出,容腔容积 V c较小时,发动

机的参数变化较为平缓,但当其高于某一值时, 就

会出现参数波动。氧化剂流量的波动使得预燃室

的低混合比状态时间变长, 不利于发动机性能的

提高。

出现参数波动是因为燃烧室压力上升与预燃

室压力上升相比较为滞后, 容器容积越大这种滞

后现象越明显。这样当预燃室压力不再上升时, 燃

烧室的压力仍继续上升, 使得涡轮入口压力与出

口压力比下降,涡轮做工能力下降,因而涡轮转速

下降,预燃室氧化剂流量、预燃室压力与滞后的燃

烧室压力也随着下降。但由于预燃室氧化剂流量

的下降,使得预燃室混合比也下降,这样涡轮的做

工能力在下降到某一值后会增加,涡轮泵转速等

表1　喷管喉部直径和燃气导管容腔对波动的影响

喉部直径/ m 燃气导管长度/ m 燃烧室长度/ m 是否出现波动 波动时间/ s

0. 098

0. 098

0. 098

0. 102

0. 102

0. 102

0. 102

0. 102

0. 106

0. 106

0. 10

0. 32

0. 50

0. 10

0. 16

0. 21

0626

0. 32

0. 10

0. 32

0. 40

1. 45

2. 00

0. 40

0. 69

0. 91

1. 25

1. 45

0. 40

1. 45

否

是

是

否

否

否

是

是

否

是

1. 00～2. 00

1. 00～2. 00

1. 00～1. 50

1. 00～1. 75

1. 00～1. 60
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表2　喷注腔充填体积对波动的影响

推进剂 推进剂 推进剂 推进剂 燃烧剂 燃烧剂

喷注腔充填体积/ m3

是否出现波动

波动时间/ s

4. 7718×10- 3

是

0. 85～2. 00

5. 7718×10- 3

否

7. 7718×10- 3

否

1. 006×10- 4

否

2. 006×10- 4

否

参数又会上升,于是产生周期性的波动,波动的幅

度与燃烧室压力滞后的时间成一定比例。

当 d t= 0. 098 m , l1= 0. 50 m, l 1= 2. 00 m 时,

发动机工作参数会出现较大的波动, 波动时间约

为1. 0～2. 0 s(见图2) ,占整个起动时间的50%。

4. 2　喷注腔充填体积 V 的变化

4. 2. 1　氧化剂喷注腔充填体积的变化

　　当氧化剂喷注腔的充填体积变小时,氧化剂

对其的充填时间明显变短, 使得氧化剂进入预燃

室的最初积累明显增加。当氧化剂进入涡轮后, 导

致涡轮转速产生一个较大变化,使得氧化剂和燃

料的流量也有一个瞬时变化。从表2可知,氧化剂

喷注腔充填体积小于4. 7718×10- 3
m

3时,发动机

工作参数出现了波动。

4. 2. 2　燃料喷注腔充填体积的变化

　　由于燃料在进入燃料喷注腔之前,经过了稳

流型流量调节器,故燃料喷注腔充填体积变化对

发动机产生的波动影响不大,只是对燃料喷注器

的充填时间发生了明显变化,同时各系统参数的

起始变化时间由于其充填体积的变小或变大而提

前或延迟。

5　结　论

　　本文是以分级燃烧循环液体火箭发动机的动

态过程仿真为基础,对其波动特性进行了分析, 优

选了一些设计参数的参考值,对于今后的发动机

工程设计将有一定的参考价值。
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