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摘要: 以一维流体瞬变理论为基础,采用特征线有限差分格式, 编制航天器推进系统液体推进剂火箭发动机

动态过程的通用仿真软件, 并对某多台发动机系统的动态特性进行研究。结果表明, 该模型较好地描述了系

统瞬变特性和水击现象, 所开发的软件可方便进行其它推进系统的分析, 为发动机系统设计和优化提供指导。
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Abstract: Based on the t ransient theory of one dimensional fluid, f inite difference scheme of

characteristic line method is employed. The general simulat ion softw are for dynam ic process of

spacecraf t propulsion sy stem engine is formulated. T he dynam ic characterist ic of an engine system

are studied. The results show that the model preferabl describes system transient propert ies and

w ater hammer phenomenon. T he simulat ion sof tw are can conveniently analy ze other propulsion

systems and provide guidance for the design and optimizat ion of engine systems.
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　　航天器推进系统液体推进剂火箭发动机绝大

部分时间是在非稳态条件下工作的, 各轨控、姿控

发动机频繁地进行着起动与关机, 系统的动态过

程十分复杂。同时航天器推进系统发动机是在高

空条件下工作的,模拟高空状态下的热试车费用

非常高,周期也长。因此,采用数值仿真的方法进

行空间发动机系统动态特性的研究是非常重要

的。

文献[ 1～4]分别采用有限元方法、四阶龙格

—库塔方法和特征线方法等对某一简单发动机系

统的瞬变过程进行了研究, 而对于多发动机复杂

管网系统的动态过程研究较少,特别是关于动态



特性通用仿真方法的研究更是微乎其微。本文正

是针对多发动机复杂管网系统进行了动态仿真软

件的研制和仿真计算。

1　系统动力学模型

1. 1　液体管路动力学方程

　　假设管流是一维绝热流动,壁面摩擦应力服

从定常流平方律形式, 则连续方程和运动方程如

下[ 5] :
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式中: v 为速度; p 为压力; a为管流声速; �为流体
密度; f 为管壁摩檫系数; d为管路直径。

上述方程式( 1)和( 2)是一对拟线性双曲型偏

微分方程, v 和 p 是因变量, t和 x 是自变量,可用

特征线法进行差分求解。

1. 2　燃烧室动力学方程

　　燃烧室中的物理化学过程十分复杂,这里仍

采用集中参数模型,即假设推进剂进入燃烧室变

成燃气是经过一个燃烧时滞后瞬间完成的。由燃

烧室质量守恒方程和状态方程等, 经化简得燃烧

室压力方程:
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式中: m�c为推进剂流量; V c 为燃烧室容积; r c为推

进剂混合比; �c 为燃烧时滞;  c 为燃烧室热力系

数; RT c 为燃烧室的燃气热值, 通常随燃烧室压力

和混合比的变化而变化。

燃烧室混合比方程:
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式中: m�co , m�cf为燃烧室氧化剂和燃烧剂流量。

1. 3　边界条件

　　空间推进系统是复杂的多管路、多元件系统,

因此其边界条件也是非常复杂的, 文中采用的几

种边界条件如下:

( 1) 管路上游为贮箱: 空间发动机通常采用

挤压式输送系统中恒压式系统,贮箱增压压力基

本保持不变, 液柱静压和惯性压力的影响相对较

小,忽略流体流出贮箱进入管路的损失,认为贮箱

出口压力恒定。

( 2) 管路中有阀门: 利用阀门方程和与之相

连接的上下管路方程, 即可确定阀门处边界点的

参数。对于阀前连接非短管路,阀后紧挨喷注器情

况下的阀门方程为:

Qv =  Q 0 ( p in - p v ) / !p ov

式中: Q0 , !p ov为稳态时通过阀门的流量与压力;

Qv 为通过阀门的瞬时流量; p v 为阀门出口压力;

p in为与阀门相连接的上游管路最后一微元段压

力;  为阀门开度的变化规律,由实验确定, 若无

实验数据,可用如下方法计算:

当阀门打开时:　　　　
 = ( t/ t c)

m
　　t < tc

 = 1　　　　t≥ tc

当阀门关闭时:　　　　
 = ( 1 - t / tc)

m
　　t < tc

 = 0　　　　　　t≥ tc

式中: tc 为阀门接受信号后开始动作到结束动作

时间; m 为阀门开度变化规律表达式指数项。

喷注器方程:

Qij = Q 0 ( p v - p c) / !p oij

式中: Q 0, !p oij为稳态时通过喷注器的流量与压

降; Qij为瞬时流量。

( 3) 管路分支

在空间发动机输送系统中, 由于多个发动机

共用该系统,造成推进剂管路的分支,通常忽略分

支处压力损失,采用分之点处各支路压力相等、流

量平衡来计算。

2　通用仿真方法研究

　　对于空间推进系统,发动机台数多,工作状态

多,系统结构复杂。为开发通用仿真软件,便于采

用特征线差分法计算, 把系统中的基本元件如贮

箱、管路,集中阻力、三通、电磁阀和燃烧室等分为

三类: 第一类元件(管路)模块内保存模型的计算

结果; 第二类元件(燃烧室)模块内保存模型的计

算结果; 第三类元件(贮箱、集中阻力、三通、电磁

阀)作为连接元件, 为管路和燃烧室提供边界条

件。

采用面向对象的程序设计语言 C+ + 编写空

间推进系统动态特性仿真软件。该软件可表示为

图 1所示的 4个模块:输入模块、建立模型模块、

求解模块和输出模块。

输入模块是仿真计算的基础, 保存了系统仿

真模型的全部信息,包括仿真系统信息(组成、参
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数)、元件模块信息(类型、序号)、元件模块连接关

系信息及模块设置参数等。

图 1　模块化建模与仿真软件的总体组成

Fig . 1　The main assem bly of modularization model

building and simulation softwar e

建立模型模块是根据输入模块提供的系统元

件连接关系和系统参数等自动完成模块元件的动

态生成与初始化、元件连接。

通过求解模块、输出模块进行计算,并显示模

型、曲线,查看数据等
[ 6]
。

利用该软件可进行不同调整参数下推进系统

的动态仿真; 各种发动机组合模式下启动、关机过

程的动态仿真;推进系统故障模式的动态仿真等。

3　仿真结果与分析

　　某航天器推进系统共有 3种类型 24台发动

机: 4台 2500 N 发动机—A 类, 12台 150 N 发动

机—B类, 8台25 N发动机—C 类,双组元推进剂

为 MMH/ N 2O4。

图 2　A 发动机启动过程推力变化曲线

F ig. 2　T he thrust of A rocket in start pro cess

整个系统发动机台数较多, 结构非常复杂, 为

了便于计算和分析,根据实际系统原理图(略) , 按

基本元件进行分解。该系统分为 108段管路, 24

台发动机, 48个氧化剂和燃料电磁阀。

图 2给出 A 类发动机真空推力的理论计算

和试验结果的对比,从中可看出,该计算模型较好

图 3　A1 发动机氧化剂电磁阀前压力变化曲线

Fig . 3　The pressure in front o f ox idant

electrom agnet ic valv e o f A1 rocket

图 4　氧化剂贮箱出口流量变化曲线

F ig . 4　The outlet flux of o xidant tank

图 5　氧化剂贮箱出口压力变化曲线

Fig . 5　The out let pr essure of ox idant tank

得描述了发动机的启动过程。下面给出 12台( 4A
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+ 4B+ 4C)发动机工况下的动态仿真结果。

设 12台发动机同时起动,工作 0. 1秒后关闭

一台 A1发动机。图3为 A1发动机氧化剂电磁阀

前压力变化曲线,从图中明显看到阀门关闭产生

的水击压力, 由于阀门关闭时间较长等原因,水击

图 6　C 类发动机燃烧室压力变化曲线

F ig . 6　T he chamber pressure of C rocket

图 7　B 类发动机燃烧室压力变化曲线

F ig . 7　T he chamber pr essure of B rocket

压力并不高。图 4、图 5为氧化剂贮箱出口流量、

压力变化曲线,可以看到流量的变化比较平稳, 而

压力有频率较高的脉动,值得注意。图 6、图 7为

B、C类工作发动机的燃烧室压力变化曲线, 从中

可以看到,两类发动机均产生振荡,但最终趋于稳

定,且对推力较小的 C类发动机影响较大。

4　结　论

　　针对某航天器推进系统的计算表明,当发动

机进行起动关机时产生的水击压力对系统贮箱、

管路、关闭阀处及其它还工作发动机等都有不同

程度的影响,应予与重视。

该计算模型较好地描述了航天器推进系统多

发动机频繁地进行着起动与关机的动态过程, 为

发动机系统设计和优化提供了指导。

本文提出的用于航天器推进系统发动机动态

特性数值模拟方法具有通用性。编写的程序使用

简单, 便于维护,不需要修改已经编写的软件, 只

要建立相应的输入模块文件,就可以对新的发动

机系统方案进行动态特性研究。
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