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摘要: 以一维管道瞬变流理论和特征线方法为基础, 建立了仿真系统部件流体动力学模型。计算方法采用带

内插的特征线方法和四阶龙格库塔法。对燃烧室模型,考虑燃烧时滞的影响, 计算了卫星推进系统发动机在

启动过程中各参数的变化。仿真结果与卫星推进系统热试车试验结果基本吻合。结果表明计算模型较好地描

述了发动机启动过程中的水击和管流振荡现象, 采用的仿真方法符合精度要求, 在工程上可为卫星推进系统

的设计与试验提供指导。
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Abstract: The analy t ical model was developed using the w ater hammer and one-dimen-

sional f luid t ransient theory . The combust ion t ime delay w as considered. All system parame-

ter changes during the propulsion system eng ine start ing pr ocess w ere considered. T he char-

acter ist ic method and the classical Runge-Kut ta method w ere adopted for simulat ion. T he

simulat ion results are consistent w ith experiments. T he results show that these models give

reasonable descript ions fo r w ater hammer and flow oscillat ion dur ing eng ine start ing pro-

cess. T he simulation methods meet the accur acy requirements and could prov ide guidance for

designs and experiments o f pr opulsion system .
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　　空间液体火箭发动机已广泛应用于航天飞

机、飞船、动能拦截器、卫星、多级运载器之中, 其

主要作用是轨道控制、姿态控制、航天器的对接和

交会、着陆等。空间推进系统在发动机启动、转级



和关机的瞬间,流量和压力会产生扰动脉动波, 即

瞬变流现象(也称水击现象)。为保证空间飞行器

上推进系统安全、可靠和高质量地工作,需要研究

水击强度在管路中的空间分布和流动过程中的时

间分布等动态特性及其影响因素, 这对系统设计

与分析具有重要意义。在国内的一些文献[ 1～5]

中对发动机的水击现象进行了理论分析与研究介

绍,但需要与工程上真实的热试车试验结合起来

进行研究。本文针对卫星上的推进系统,建立动态

数学模型[ 6～8] ,对管内非定常流动,采用带内插的

特征线方法
[ 9]
。燃烧室压力的计算采用四阶龙格

库塔法[ 10]。并与热试车结果进行了对比,计算结

果比较理想, 为试验提供了理论依据,并验证了模

型和方法的准确性。

1　理论模型

1. 1　流体动力学模型

　　连续方程和运动方程组成一对准线性双曲型

微分方程:

H t +
a
2

g
V x = 0

gH x + V t +
f
2D

V �V� = 0 ( 1)

　　方程适用于微可压流如:低速流动的液体, 这

里,未知量 H , V 是压头和速度, a 是声速, f 是达

西—威斯巴哈摩擦系数, D 是管内径。

1. 2　管路模型(数值积分)

　　对方程( 1)采用特征线方法变换得到有限差

分格式:

C
+
:　H i = CP - BQi

C
- : 　H i = CM - BQ i ( 2)

式中: Q 为体积流率以替代流速, 下标 i 是管路中

第 i个网格点。CP 与 CM 是流量与压强的表达式,

B 是常量。

1. 3　阀门开启模型

　　阀门打开特征模型如下:

�v = t
tc

Em

:　t≤ tc

�v = 1　　　:　t > t c ( 3)

式中: �v 为阀门开度,当 �v= 1表阀门完全开启状

态, tc 是阀门动作时间,阀特性参数 Em 通常由阀

门制造商提供。

1. 4　喷注器模型

Q = Q0 ( H - H c) / H 0 ( 4)

式中: Q和 Q 0分别是瞬态时和稳态时流经喷注器

的体积流量, H 0和 H c 分别是稳态时流经喷注器

的推进剂的定常压降和燃烧室入口的压强, H 是

瞬态时喷注器入口压头。

1. 5　边界条件

　　在阀门处: 采用流量相等, 阀前用 C
+ 特征线

求解,阀后用 C
- 特征线求解。

在贮箱处:用 C
-相应方程沿左特征线计算,

其它条件是贮箱水头恒为定常。

在推力室处: 用 C
+ 相应方程沿右特征线计

算,其它条件由阀门方程给出。

1. 6　燃烧室模型

　　燃烧室压力的模型:

V c

RT
dP c

dt
= moc( t - �c) + mfc( t - �c) -

� �A t

RT
-

V c

( RT ) 2
� ( RT )
�K c

dK c

dt Pc ( 5)

　　燃烧室内燃气混合燃烧室内燃气混合比的模

型:

dK c

dt =
( 1 + K c) RT

P cV c
�

moc( t - �c) - K cmfc( t - �c) ( 6)

上式中:

RT = e
A
1
K 2
c
+ A

2
K
c
+ A

3

� =  [ 2/ ( + 1) ] (  + 1) / (  - 1) ( 7)

　　系数 A 1 , A 2, A 3 由一组热力计算的理论值

(即不同 K c 值下的一组 RT )用最小二乘法拟合

得到。P c, V c, R , T , K c 分别是燃烧室的压力、体

积、燃气气体常数、燃气温度、推进剂在燃烧室内

气态组元的混合比, A t 是喷管的喉部面积, moc和

mfc分别是喷注器出口处的氧化剂流量和燃料流

量,  是燃气的比热比。�c是推进剂的燃烧时滞。

2　计算方法

　　对管内非定常流动,采用特征线方法,把运动

方程和连续方程变换成特殊的全微分方程, 然后

对全微分方程沿特征线方向积分得到便于数值处

理的有限差分方程。燃烧室压力的计算采用四阶

龙格库塔法解一阶常微分方程, 因方程阶数不高,

但刚性较大,特别在启动和关机过程中。本计算采
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用不等步长的方法,常微分方程的积分步长是管

道参数计算步长的十分之一,这样既保证了常微

分方程计算的稳定性, 又缩短了计算时间。

3　数值仿真结果及分析

　　某卫星推进系统的简化图如图 1所示: 该系

统为双组元推进系统, 燃料为一甲基肼( MMH) ,

氧化剂为四氧化二氮( N 2O 4 ) ,系统为恒压式挤压

系统,增压气体为氦气。整个系统由气路增压系

统,推进剂贮存供应系统( 1个氧化剂贮箱, 1个燃

料贮箱)和发动机系统( 1台轨控发动机, 4台姿控

发动机)等部分组成。本文仅给出了主发动机(轨

控发动机)的工作情况。

图 1　卫星推进系统简图

Fig . 1　The sketch of satellite propulsion system

图 2　氧化剂喷注器入口压力变化曲线

F ig . 2　T he inlet pr essur e of o xidant injector

计算了启动过程中卫星推进系统各参数的变

化。喷注器前的压力、燃烧室压力、流量见图 2～

图 5。

由图 2～图 5可见,启动瞬间压力、流量振荡

剧烈,然后很快达到稳定状态,反映了启动过程中

的水击现象。由图 4和图 5可以看出,在发动机启

动过程中,同一台发动机的燃烧室压力曲线与流

量曲线相比较,前者的振荡频率小于后者。通过计

算发现,加大燃烧时滞,计算出启动过程中燃烧室

图 3　燃料喷注器入口压力变化曲线

Fig . 3　T he inlet pr essur e of fuel injector

图 4　发动机燃烧室压力变化曲线

F ig . 4　The chamber pressure o f ro cket

图 5　推进剂流量变化曲线

F ig . 5　The flux of pr opulsion

压力振荡更为剧烈,发动机的响应较慢,达到稳态

所需的时间加长。因为燃烧时滞增大,推进剂需要
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较长的时间才能燃烧, 燃烧室开始工作时积累的

推进剂流量较多, 压力振荡就比较剧烈。因此, 为

了提高推进系统在响应过程中的响应能力, 应设

法减小燃烧时滞。仿真结果与卫星推进系统热试

车试验结果基本一致, 较好地反映了启动过程中

的水击特性。仿真结果验证了所建立的数学模型

的准确性,采用的仿真方法符合精度要求, 在工程

上为卫星推进系统的设计与试验提供了指导。
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