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摘　　　要 : 采用传递矩阵法对某大推力氢氧火箭发动机系统的频率特性进行了仿真分析.首先建立发动

机系统管路和部组件的频域线性化数学模型 ,并根据系统管路和部件的联接关系 ,简化系统模型 ,构成了联

系扰动量和系统变量的线性方程组 ,进一步求解得到扰动量作用下系统变量的频率响应特性 .通过仿真对比

发现燃气发生器循环与分级燃烧循环的氢氧火箭发动机系统频率特性有显著差异.
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Abstract : The f requency characteristics of a gas generator cycle liquid oxygen / liquid

hydrogen (LOX/ L H2 ) rocket engine system was analyzed numerically using mat rix t rans2
form met hod. One2dimensional dist ributed parameter models were used to describe the pipe2
lines and other component s of t he engine system. The models were t ransformed to f requency

domains and described as t ransmission mat rixes. According to t he connecting relationship of

t he engine element s , t he engine system was divided into several modules wit h corresponding

t ransmission mat rixes. The linear equations of engine system , which relate system variables

and perturbations , were constit uted f rom module t ransmission mat rixes. The f requency

characteristics of t he system variables were t hus obtained f rom t hese equations. For the p ur2
pose of validation , t he f requency characteristics of a staged combustion cycle LOX/ L H2 rock2
et engine system was analyzed as well to show t he difference wit h t he one of t he gas genera2
tor cycle liquid rocket engine system.

Key words : liquid oxygen/ liquid hydrogen (LOX/ L H2 ) rocket engine ;
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　　大推力氢氧火箭发动机作为新型大型运载火

箭的芯级主动力装置 ,其动态响应特性 ,尤其是频

率特性 ,不仅仅关系到发动机系统工作的稳定性 ,

还关系到运载火箭飞行中的纵向稳定性.因此 ,在

大推力氢氧发动机的研制过程中 ,需要对发动机

的频率特性进行研究.

Doane[ 1 ]采用一种导纳比的方法分析了发动

机系统的稳定性 ,但该方法只能处理比较简单的
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管路系统.格列克曼 БФ[ 2 ]指出研究不大于 50 Hz

的低频特性 ,可采用集中参数的数学模型 ,而对于

较宽的频率特性 ,应采用分布参数的数学模型 ,并

进一步提出用传递矩阵来分析复杂发动机系统的

稳定性.

本文以某大推力氢氧发动机为研究对象 ,采

用传递矩阵法 ,对其频率特性进行了仿真计算.首

先建立了发动机系统各部组件和管路的线性化频

域模型 ,将各组件的模型表示为传递矩阵形式 ,并

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 ;然后用数值方法求解 ,

即可得到不同干扰因素作用下发动机主要参数的

频率响应.为了比较氢氧发动机分级燃烧循环系

统与燃气发生器循环系统频率特性的特点 ,对分

级燃烧循环构型的发动机频率特性也作了仿真计

算 ,并对二者的频率特性进行了对比分析.

1　频率特性仿真数学模型

　　如图 1所示为燃气发生器循环氢氧发动机系

统简图.该发动机系统主要由双轴并联布置的液

氢涡轮泵、液氧涡轮泵及燃气发生器、推力室、推

进剂供应管路和各类阀门等组成.

发动机系统的建模采用了一维分布参数模

型 ,分别建立自贮箱以下的液路、气路、涡轮泵、燃

气发生器、燃烧室、阀门、孔板、冷却夹套和喷注器

等部组件的模型方程.其中 ,除燃气发生器和燃烧

室的模型外 ,发动机其它各部组件的模型方程的

表达形式可参考文献[326 ] .

图 1　燃气发生器循环氢氧发动机系统简图

Fig. 1　Sketch of gg cycle LOX/ L H2 engine system

燃气发生器 ( Gas generator ,简称 gg)的传递方

程为
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方程 (1)的左端为燃气发生器出口燃气压力、流

量、温度 ,右端为燃气发生器入口压力和液氢、液

氧流量 ;其中下标 g 表示燃气 ,o 表示液氧 , h 表

示液氢 ,传递矩阵 Egg 为
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其中
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(κ+ 1) ( pggg / pgg ) (κ- 1) /κ - 2

2κ[1 - ( pggg / pgg ) (κ- 1) /κ]

式中κ为比热比 ;κm 为混合比 ;ψ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 ;τggg 为燃气发生器燃烧时滞 ;τgg 为燃气在燃

气发生器中的流动时间.

燃烧室的传递方程为

δpc ( s) = U ( s) [δGoc ( s) δGhc ( s) ]T (3)

右端参数分别为燃烧室氢流量、氧流量 ,其中下标

c表示燃烧室 ,传递矩阵 U ( s) 为
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式中ψc 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 ;τgc 为燃烧室燃烧时

滞 ;τc 为燃气在燃烧室中的流动时间 ; �Goc , �Ghc ,

�Goc , �Ghc 为流量比例系数.
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2　仿真计算方法

　　将发动机所有组件的数学模型联立成发动机

系统动态方程组 ,转化为矩阵方程

W ( s)δx = dδy (5)

方程中δx和δy分别为发动机系统参数向量和扰

动参数向量 , W ( s) 为发动机系统系数矩阵 ,包括

了发动机各组件的传递矩阵 , d为扰动向量对应

的放大系数矩阵.为求解发动机系统各参数对扰

动参数的频率响应 ,令 s = iω并适当引入补充方

程 ,采用关系式

δx/δy j = W (iω) - 1 d j ( d j 为 d的第 j 列)

即可求得在振幅为δy j 的第 j 个扰动参数影响

下 ,发动机系统主要参数在频域内的幅值响

应δx .

由于该发动机系统包含的管路和组件较多 ,

将所有部件的数学模型联立而得的系统方程组维

数较高 ,需要做降维处理.根据发动机部组件的联

接关系 ,将燃气发生器循环氢氧发动机系统划分

为氢、氧泵前管路 ,氢泵及氢涡轮后管路 ,氧泵及

氧涡轮后管路 ,氧泵后至燃气发生器和燃烧室分

支管路 ,氢泵后至燃气发生器和燃烧室分支管路 ,

燃气发生器至涡轮泵前分支燃气管路 ,燃烧室等

模块.参考文献 [ 728 ]提供的方法 ,根据模块中管

路及部组件的串并联关系 ,通过矩阵变换消去一

部分中间变量 ,求得模块的传递矩阵.以模块化的

传递矩阵取代各组件的传递矩阵 ,建立新的发动

机系统方程组.该方程组的维数较矩阵变换前的

系统方程组维数大为降低.

3　仿真结果与分析

　　采用面向对象的程序设计方法 ,分别定义发

动机系统液路、气路、涡轮泵、燃气发生器、燃烧室

等组件的类模型 ,根据发动机各组件和管路的联

接关系 ,建立了发动机系统仿真模型 ,并对其频率

特性进行数值计算 ,得到了贮箱出口压力和燃气

发生器主阀流量干扰作用下发动机主要参数的频

率特性曲线 ,如图 2～图 5所示.

图 2和图 3是燃气发生器循环氢氧发动机燃

烧室和燃气发生器参数对燃气发生器入口处液

氢、液氧流量扰动的频率响应曲线 ,图 2和图 3表

明 :燃烧室压力在 500 Hz处受燃气发生器氢氧阀

流量扰动影响最大 ,且氢流量的扰动作用大于氧

流量的扰动作用.这是由于发生器低混合比燃气

受氢流量影响较大 ,氧涡轮泵因转动惯量小对燃

气参数变化更加敏感 ,引起燃烧室氧流量波动

所致.

图 2　燃气发生器循环发动机发生器氢阀流量扰动下的

主要参数的频率响应

Fig. 2　Chamber main parameters’f requency response

withmass flow rate perturbation at gas

generater’s L H2 valve of gg cycle LOX/ L H2

rocket engine system

图 3　燃气发生器循环发动机发生器氧阀流量扰动下的

主要参数的频率响应

Fig. 3　Chamber main parameters’f requency response

withmass flow rate perturbation at gas

generater’s LOX valve of gg cycle

LOX/ L H2 rocket engine system

图 4和图 5是燃气发生器循环氢氧发动机燃

烧室和燃气发生器参数对氢、氧贮箱出口压力的

扰动的频率响应曲线.从图 4和图 5可以看出 :发

动机系统在 1 150 Hz左右的高频处出现谐振 ;液

氧贮箱出口压力的对发动机主要参数的扰动要明

显大于液氢贮箱出口压力对发动机主要参数的

扰动.

综合图 2～图 5表明 :燃气发生器压力对氢、

氧阀流量扰动的频率响应不明显 ,而对液氧贮箱

出口压力扰动较为敏感 ;燃烧室压力受液氢主阀

的流量扰动影响很大 ,而对贮箱出口压力扰动的
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图 4　燃气发生器循环发动机液氧贮箱出口压力

扰动下的主要参数的频率响应

Fig. 4　Main parameters’f requency response with

pressure perturbation near LOX tank outlet

of gg cycle LOX/ L H2 rocket engine system

图 5　燃气发生器循环发动机液氢贮箱出口压力

扰动下的主要参数的频率响应

Fig. 5　Main parameters’f requency response with

pressure perturbation near L H2 tank outlet

of gg cycle LOX/ L H2 rocket engine system

频率响应不明显.

为了比较分析分级燃烧循环和燃气发生器循

环氢氧发动机频率特性的特点 ,对分级燃烧循环

氢氧发动机的频率响应特性也进行了仿真.分级

燃烧循环氢氧发动机系统简图如图 6所示.

分级燃烧循环发动机系统 ,主要由双轴并联

布置的液氢涡轮泵和液氧涡轮泵、预燃室、推力

室、推进剂管路和阀门等组成.与燃气发生器循环

发动机系统不同 ,分级燃烧循环发动机系统的一

部分推进剂在预燃室中不完全燃烧所产生的燃气

进入推力室进行二次燃烧.

同样采用传递矩阵法对分级燃烧循环发动机

系统的稳定性进行仿真计算 ,得到了不同干扰因

素作用下发动机系统主要参数的频率响应.

图 7和图 8显示了分级燃烧循环发动机燃烧

图 6　分级燃烧循环发动机系统简图

Fig. 6　Skech of staged combustion cycle LOX/ L H2

rocket engine system

室和预燃室参数在预燃室入口液氢流量和液氧贮

箱出口处扰动下的频率响应曲线.

从图 7和图 8可以看出 ,对分级燃烧循环发

动机 ,从低频到高频的范围 ,发动机系统主要参数

在干扰因素作用下的频率响应呈现明显的振荡变

化.因此 ,分级燃烧循环发动机系统具有丰富的谐

振频率点.而前述的燃气发生器循环发动机系统

在低频范围的频率特性是平缓的.

图 7　分级燃烧循环发动机预燃室氢阀流量扰动下的

主要参数的频率响应

Fig. 7　Chamber main parameters’f requency response

withmass flow rate perturbation at

preburner’s L H2 valve of staged

combustion cycle rocket engine system

文献[ 2 ]指出 :“对于补燃循环的发动机 ,各参

数的频率特性曲线会出现低频谐振 ,谐振处幅值
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是同静态值的数倍 ,当箭体频率同发动机谐振频

率重合时 ,会导致火箭在发动机谐振频率作用下

失去纵向稳定性 ;对于无补燃的发动机 ,频率特性

图 8　分级燃烧循环发动机液氧贮箱出口压力扰动下的

主要参数的频率响应

Fig. 8　Main parameters’f requency response with

pressure perturbation near LOX tank

outlet of staged combustion cycle

rocket engine system

有所不同 ,具体地说 ,当氧化剂或燃料泵入口有扰

动时 ,无补燃发动机的幅频特性曲线基本上是缓

倾、平滑的.”仿真结果与该结论相吻合.

4　结　论

　　通过得到的发动机系统主要参数频率特性曲

线分析 ,可以知道燃气发生器循环发动机系统的

中、高频振荡比较明显 ,而低频振荡并不明显.因

此 ,可以认为 ,采用燃气发生器循环的大推力氢氧

发动机对新型大运载火箭的低频纵向耦合振动

( PO GO)的影响因子较小.

对燃气发生器循环和分级燃烧循环发动机的

仿真结果与文献结论相吻合 ,从而佐证了本文提

出的液体火箭发动机系统频率特性分析计算方法

的有效性.
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