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摘 � � � 要: 提出了一种部分催化发动机方案, 该发动机在大范围推力调节时能维持压降基本不变;通过与

不催化和全催化方案比较,证明该发动机具有更大的稳定工作范围; 对该方案发动机的调节性能开展了仿真

研究,当采用斜坡输入时, 发动机具有快速、稳定的响应特性.
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Abstract: A part ially catalyzed eng ine scheme w as presented. T his engine could keep

the inject pr essure dr op almost unchanged when the thrust varies very much. It � s pro ved

that this eng ine funct ions stably in a w ider thrust range if non�catalyzed engine and fully�cat�
aly zed engine are compared. The r egulat ing performance of this engine w as also simulated.

The results show that the engine� s response is rapid and stable w hen ramp input is em�
ployed.
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� � 变推力是液体火箭发动机发展的一个重要方

向.变推力发动机在运载器的最优轨道调节、航天

器的轨控和姿控、飞行器的软着陆等方面有重要

意义[ 1] .早在 20 世纪初, Goddard 就提出了火箭

发动机推力控制与调节的必要性问题. Appol lo

飞船的登月舱是利用变推力液体火箭发动机进行

软着陆及机动飞行的典型实例.

变推力发动机最初都采用 N 2O 4 和肼等有毒

推进剂, 近年来, 适应于推进剂向无毒无污染、高

性能方向发展的趋势, 过氧化氢成为了变推力发

动机的首选推进剂
[ 2]

.它具有密度比冲高、常温可

存储、可单分解、可自燃等优点.

过氧化氢变推力发动机有两种方案: ( 1)采用

只调流量的 单调!方案; ( 2)流量和喷注压降同时

调节的 双调!方案.  单调!方案具有结构简单、可

靠性高、控制容易等优点[ 3] ,但其缺点是由于喷注

压降有很大改变,燃烧品质难以保证,可能存在燃

烧效率和燃烧稳定性的问题.

本文针对过氧化氢可催化分解的特点, 提出

了一种部分催化的变推力发动机方案, 它既具有

 单调!方案结构上的简单性, 又具有稳定的喷注

压降,从而能保证良好的燃烧品质.本文通过与不

催化和全催化变推力发动机对比, 证明了部分催

化发动机的优越性.
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1 � 部分催化变推力发动机方案

过氧化氢可以催化分解为高温氧气和过热水

蒸汽,采用带催化的过氧化氢发动机具有燃烧稳

定、效率高、无启动爆轰等优点. 但是无论催化后

的气体还是不催化的液体,随着流量减少,喷注压

降都会剧烈下降.单调变推力发动机中,当室压高

时,喷注压降也高,加大了供应系统的负担;而室

压低时,压降也低,这造成了供应能力的浪费.

在部分催化变推力发动机中, 固定小部分过

氧化氢流量,使其总是被催化,而未催化过氧化氢

则以文氏管调节. 催化后的高温气体再与液态过

氧化氢混合,然后以气液两相流方式喷射进入燃

烧室.在小推力时,主要依靠催化气体参与喷雾燃

烧, 大推力时, 主要依靠液态过氧化氢的喷雾燃

烧.这种方案具有如下优点:

( 1)结构简单,可靠性高;

( 2)一定的催化气体能够提高喷嘴的雾化品

质;

( 3)较少的过氧化氢催化在降低催化剂和相

应结构重量的同时, 又能避免启动爆轰;

( 4)部分催化使喷注压降不会剧烈变化, 从而

能保证发动机的系统稳定性.

本文以 90%过氧化氢/煤油为推进剂, 以空

间机动平台轨控发动机为目标, 考虑我国现有发

动机技术水平, 其主要参数如表 1所示.

表 1 � 部分催化变推力发动机设计参数

Table 1� Design parameters for partially

catalyzed variable thrust engine

参数 数值 参数 数值

最大推力/ N 5 000 推力调节比 10 ∀1

最大室压 / MPa 3. 85 喉部直径 / mm 29. 25

喷管膨胀比 100
最大过氧化氢

流量/ ( kg / s)
1. 435

设计高度

比冲/ ( m/ s)
3 102

最大煤油

流量/ ( kg / s)
0. 177

部分催化变推力发动机中, 可调汽蚀文氏管

与传统变推力发动机一样,本文不予讨论.但由于

采用部分催化的 单调!方案,喷注器没有活动部

件.为了保证喷注器既有良好的雾化和燃烧性能,

又有很好的低室压稳定性,采用了一种自击预混式

喷嘴,其结构方案如图 1所示. 过氧化氢入口进入

的是包含了催化气体和未催化液体的两相混合物.

图 1� 喷嘴结构示意图

F ig. 1� Schematic of injecto r

图 2 � 不同催化方案下的压降

F ig . 2 � Pressure drop in different catalyzed scheme

设计最大推力时的喷注压降为 0. 6 MPa, 图

2是理想均匀流动情况下, 不同相对推力下的压

降.可以看到, 当采用无催化方案时,最小喷注压

降仅为0. 006 MPa; 当采用完全催化方案时,最小

喷注压降为0. 06 M Pa.显然, 如此低的压降,在喷

雾燃烧性能和系统稳定性上都存在很大问题. 当

采用 10%(相对最大流量)部分催化方案时,喷注

压降在 1. 25~ 0. 6 M Pa 之间; 当采用 5%部分催

化方案时,喷注压降在 0. 49~ 0. 86 MPa之间.这

种稳定的压降不仅有利于提高发动机性能,也有

利于喷注器的设计. 如果在计算中采用分层流动

模型.并考虑小雷诺数下的层流效应,压降曲线的

量值会有所不同.

2 � 发动机系统动力学模型

本文建立了过氧化氢变推力发动机系统的一

维动力学仿真模型, 其结构如图 3所示.主要模型

包括:

基于分布参数的管路模型;

恒定压力的储箱模型( 1) ;

不考虑动力学特性的阀门模型( 2) ;

固定和可调的汽蚀文氏管模型( 3) ;

基于均匀流动的两相流喷嘴模型( 4) ;

采用燃烧时滞的燃烧室模型( 5) ;

催化床模型( 6) ;

不带反馈的控制系统( 7) .
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关于发动机各组件的动力学模型,请参阅文

献[ 4] ,本文只给出相关的计算结果.

图 3 � 发动机系统原理图

Fig . 3 � Propulsion system configuration

3 � 稳定性分析

3. 1 � 发动机的稳定性模态

图 4是不催化变推力发动机在不同推力水平

下的室压曲线. 当在 0. 4倍额定推力时,发动机在

经过短暂的启动振荡后, 很快趋于平稳,此为稳定

模态;当在 0. 262倍推力时,室压基本维持等幅振

荡,此为临界稳定模态; 当在 0. 2倍推力时,在初

始小扰动下,室压振幅不断增长,直到达到某一很

大振幅, 它对应了不稳定模态.无论在什么模态,

振荡频率与供应系统和燃烧室参数有关,图 4中

的振荡频率为 114 Hz.

图 4� 火箭发动机系统的三种稳定性模态

F ig . 4 � Three stable modal in rocket eng ine

完全催化发动机有与此类似的模态, 只不过

频率点和临界点不同. 部分催化发动机方案全局

稳定,而且,在小推力时具有更好的稳定性.

3. 2 � 不同方案下的变推力极限

以发动机的临界稳定为界, 可以得到发动机

的变推力极限, 如表 2所示:

表 2 � 三种方案的变推力极限

Table 2� Thrust variable limitation of three scheme

不催化 完全催化 部分催化

变推力极限 0. 262 0. 153 < 0. 1

从表中看出,不催化方案可变范围最小,完全

催化方案次之,部分催化方案能够在全范围内达

到稳定工作. 其原因在于: 随着推力下降, 室压下

降,由图 2看到, 此时喷注压降不降反升, 导致在

小推力时, 喷嘴处于超临界工况, 此时, 室压的变

化不会影响到喷前压力.

发动机低频振荡必然需要两个要素: 一是燃

烧释放的能量作为振荡源;二是要与供应系统相

耦合.而喷嘴的声速条件则消除了这种耦合,从而

系统在全范围内是稳定的.当然,这只是针对低频

振荡而言,本文没有考虑在变推力情况下由燃烧

诱导的声学不稳定.

3. 3 � 部分催化下变推力调节性能

变推力发动机的调节通过可调汽蚀文氏管进

行,文氏管的调节精度和响应时间对发动机调节

图 5 � 不同调节方式下的推力曲线

Fig. 5� Thrust curv es in differ ent r egulating manner s
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性能有重要影响. 图 5 显示了实际推力(响应曲

线)对设定推力(调节曲线)的响应, 图 5( a)的控

制量是阶跃输入,图 5( b)是斜坡输入. 可以看到:

( 1)实际推力相比设定值会有一定的延迟,这与管

路内的压力波速有关; ( 2)当阶跃输入时,实际推

力会出现较大幅度振荡, 而且,达到稳定的时间也

需要 0. 1 s 以上, 但是, 当采用斜坡输入时, 输出

的推力响应则既快速, 又稳定.从这个角度来看,

采用快速响应阀反而不利于推力调节.

4 � 结 � 论

首次提出了部分催化变推力发动机的方案构

想,其主要特点在于当推力变化时,喷注压降基本

保持不变.然后,在建立发动机系统动力学模型的

基础上,对比了不催化、全催化和部分催化三种方

案的稳定性,结果表明:

( 1)随着推力变化, 发动机将出现稳定、临界

稳定和不稳定三种模态;

( 2)对本文所设计的变推力发动机,不催化方

案的稳定极限是 0. 262倍推力, 全催化方案的稳

定极限是 0. 153, 部分催化方案则全程稳定;

( 3)在一定延迟和振荡情况下,部分催化变推

力发动机能够全程调节,但较好的调节方式是采

用适当的斜坡输入, 此时, 发动机具有快速、稳定

的响应特性.

参考文献:

[ 1 ] � 张育林. 变推力液体火箭发动机及其控制技术 [ M ] . 北

京: 国防工业出版社, 2001, 1.

[ 2 ] � Krishnan A, Przekwas A J, Gross K W . Computat ional

analysis of liqu id h ypergolic propel lan t rocket engine[ R] .

AIAA 92�1552.

[ 3 ] � 李红增, 卢京潮, 王志刚, 等. 一种大范围变推力液体火

箭发动机控制器的设计及实现 [ J ] . 空军工程大学学报,

2004, 5( 6) : 14�17.

LI Hongzeng , LU Jin gchao , WANG Zhigang , et al. T he

design an d implem entat ion of a variable thrust liquid pro�

pellant rock et engine cont rol system [ J] . Journal of Ai r

Force Engin eering U nivers ity ( Natu ral Science Edit ion ) ,

2004, 5( 6) : 14�17.

[ 4 ] � 曹泰岳. 火箭发动机动力学[ M ] . 长沙: 国防科技大学出

版社, 2004.

1957


