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低压工况下１０Ｎ姿控推力器燃烧室
工作过程仿真
毛晓芳，唐振宇，蔡国飙

（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：描述了发动机燃烧室工作过程仿真模型的主要参数，应用此模型对１０Ｎ推力器在不同供应管

路压强条件下燃烧室的脉冲工作过程进行了仿真．对比分析了长脉冲和短脉冲两种工作模式下管路压强逐

渐降低时燃烧室压强、推力等参数的变化规律．通过长脉冲工况的仿真理论推力与实验测量推力反推出管路

压强为１．４８，１．０，０．６ＭＰａ时推力效率分别为９４％，９１％和９０％．短脉冲工况仿真结果表明：管路压强为０．４

ＭＰａ时推力器已经无法正常点火，应避免推力器工作于此工况．
关　键　词：低供应管路压强；推力器；燃烧室；工作过程；数值仿真模型
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　　自燃双组元化学推力器是航天器姿态轨道控
制的重要推进系统，在航天器上应用广泛．为精确
控制姿态轨道，推力器常处于脉冲工作状态，工作
过程中燃烧室中进行着包含喷注雾化、两相流动、
扩散燃烧等非稳态的物理化学过程．

国外于２０世纪六七十年代陆续开展了对自燃
推进剂液体火箭发动机自燃点火、脉冲工作等过程
的理论分析、数值建模与实验方面的研究［１－４］．ＣＦＤ
技术成熟后，更加复杂的喷雾燃烧模型也不断被应
用于对自燃双组元发动机燃烧过程的研究中［５－６］．
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国内从２０世纪８０年代开始通过大量理论和实验
研究建立了喷雾燃烧的基础理论模型［７－８］，在此基
础上对自燃推进剂空间发动机的稳态燃烧过程、燃
烧稳定性、脉冲工作及启动关机等动态特性都开展
了研究［９－１１］．但是，这些研究主要关注供应系统、燃
烧稳定性或单纯的喷雾燃烧过程．
本文研究采用包含双组元姿控推力器燃烧室

整个瞬态工作过程的仿真模型对１０Ｎ量级姿控
推力器燃烧室的工作过程进行分析．特别针对其
在轨运行期间可能出现的推进剂贮箱压强下降问

题展开对比研究，分析其在不同低压工况下的可
靠性、稳定性及工作性能．

１　仿真模型

燃烧室仿真分析模型可以用于分析包括自燃

点火、喷注雾化、液滴运动、液滴蒸发、压强建立、
气体流动及熄火等复杂过程在内的发动机瞬态工

作过程，主要由液相模型和气相模型组成．

１．１　液相模型

液相模型包括喷注雾化、液滴运动、液滴蒸发等
过程，液滴运动和蒸发模拟采用经典的喷雾燃烧模
型［７］，针对姿控推力器特点的喷注雾化模型则包含
了对集液腔充填和排空过程的考虑和模化分析．
推力器喷注单元的充填／排空过程涉及到复

杂的两相流动过程，当前模型对此过程进行了简
化考虑，将集液腔所处的状态分为３种，即①开机
过程中集液腔的充填状态；②正常工作时集液腔
填满状态；③关机过程中集液腔的排空状态．分别
对应于图１（ａ）～图１（ｃ）视图．
充填过程中（图１（ａ）），集液腔由空腔逐渐被

推进剂液体填充，假设气液间存在明显的两相界
面，由于处于充填过程，气体位于靠近喷注器一
侧，液体则位于靠近管路和阀门一侧．此时，认为
集液腔中气体处于饱和状态，喷嘴喷注饱和的推
进剂气体，喷注流量按气体流量公式计算．
正常喷注过程中（图１（ｂ）），喷注器与管路的

液体已经联通．喷注流量由以下包含阻尼和液体
惯性作用的微分方程确定［１２］．

ｄｍｓｐｒａｙ
ｄｔ ＝

ｐｓｕｐｐｌｙ－ｐｃ－
ｍ２ｓｐｒａｙ

２ρ（ＡｊＣ）
２

 Ｌ
Ａ

（１）

式中ｍ 为质量流量；ｐ为压强；ρ为密度；ｔ为时
间；Ｃ为喷注器的流量系数；Ａｊ为喷注器喷孔总
面积；Ｌ，Ａ分别为每段供应管路的长度和横截面

积；下标ｓｐｒａｙ表示喷注；ｓｕｐｐｌｙ表示供应管路；ｃ
表示燃烧室．

图１　喷注质量计算示意

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｍａｓｓ　ｏｆ　ｓｐｒａｙ

关机指令下达后，阀门关闭，集液腔进入排空
过程（图１（ｃ）），此状态下同样认为气液间存在明
确的界面，同时认为靠近喷注器一侧保持液态，另
一侧的推进剂饱和蒸气逐渐将液体从集液腔排

出．此时，喷嘴喷射推进剂液体，相应的喷注流量
表达为

ｍｓｐｒａｙ＝

Ｃ　２ρ（ｐｖ－ｐｃ槡 ）·Ａｊ
（ｐｖ＞ｐｃ）

０
（ｐｖ＜ｐｃ

烅

烄

烆 ）

（２）

式中ｐｖ 为推进剂蒸气压强．确定喷注流量后，根
据喷注器及流动相关参数计算雾化平均直径，按

Ｒｏｓｉｎ－Ｒａｍｍｌｅｒ分布函数给定相应的直径系列及
每系列直径液滴对应的质量分数［７］．

１．２　气相模型

处理气相时做以下假设①点火前和熄火后燃
料与氧化剂气体不进行化学反应，称为非燃烧状
态；②点火后至熄火前燃烧室中气体处于化学平
衡状态，称为燃烧状态．
自燃推进剂发生自燃点火需要满足一定的环

境条件．推进剂喷入燃烧室后开始雾化蒸发，燃烧
室温度、压强和推进剂气体的质量分数不断变化，
文献［１３］指出了根据燃烧室气体压强、温度及混
合比确定自燃点火临界条件的理论方法，熄火的

１５５
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临界条件认为与点火条件相反．
在非燃烧状态，对于理想气体有如下焓与比

定压热容ｃｐ 的关系

Ｈ ＝ＡｃｐＴ （３）
按此关系，非燃烧状态混合气体的总温按热

容平均计算，按时间离散后的计算方程为

Ｔｎｃ ＝
Ｈｖａｐ＋（ｍｎ－１ｃ －ｍｔΔｔ）ｃｐ，ｃＴｎ－１ｃ
Ｃｖａｐ＋（ｍｎ－１ｃ －ｍｔΔｔ）ｃｐ，ｃ

（４）

式中上标ｎ及ｎ－１表示时间层；ｍｎ－１ｃ 表示燃烧
室混合气体的质量；ｍｔ为喉部气体流量；ｃｐ，ｃ为混
合气体的平均比定压热容；Ｔｎ

ｃ为燃烧室混合气体

的总温；Ｈｖａｐ，Ｃｖａｐ 分别表示当前时间步内新蒸
发的推进剂蒸气的焓和热容．
燃烧室总压由理想气体状态方程确定

ｐｎｃ ＝ （ｍｎｃＲ０Ｔｎｃ）／（ＶｃＭｇ） （５）

式中Ｍｇ为混合气体的平均摩尔质量；Ｒ０ 为通用
气体常数；Ｖｃ为燃烧室容积．
在燃烧状态，根据化学反应前后质量守恒和

能量守恒，并结合化学平衡假设构造求解燃烧室
总温和总压的迭代关系式，详见文献［１４］．

１．３　计算流程及输入条件

结合以上模型，编写了分析燃烧室瞬态工作
过程计算机程序，其计算流程见图２．
模型包括以下两个方面输入条件：

１）推力器固有参数：包括燃烧室圆柱段直
径、长度，收缩段型面，喉部直径，喷注器个数及尺
寸，集液腔容积，所采用的推进剂种类；

２）推力器工作参数：包括推力器开关机时
刻，工作脉冲个数，供应管路压强，阀门响应时间．

图２　燃烧室工作过程分析模型计算流程

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｗｏｒｋｉｎｇ　ｐｒｏｃｅｓｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｍｏｄｅｌ

２　１０Ｎ姿控推力器燃烧室工作

　　　过程分析

　　１０Ｎ推力量级的空间推力器是航天器上常
用的姿控推力器，同时也可作为轨控推力器的备
份．应用发动机燃烧室工作过程分析模型对某１０
Ｎ姿控推力器的工作过程进行了仿真分析．１０Ｎ
姿控推力器采用自燃推进剂组合四氧化二氮

（Ｎ２Ｏ４）和 一 甲 基 肼 （ｍｏｎｏｍｅｔｈｙｌ　ｈｙｄｒａｚｉｎｅ，

ＭＭＨ）作为推进剂．仿真分析针对推力器处于两
种典型脉冲工作模式和几种供应管路压强的不同

工况而展开，具体的计算工况及编号见表１．

２．１　长脉冲工作过程分析

图３为采用工况Ｌ１设置进行仿真计算后得
到的推力器工作３个脉冲周期后的燃烧室总压随
时间的变化曲线．曲线明显反映出了３个脉冲周

２５５
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期的压强变化，稳态条件下计算出的压强约为

０．７９ＭＰａ，点火压强峰值约为１ＭＰａ．由于在后面

２个脉冲的点火过程中，燃烧室中残留有上一个
脉冲剩余的推进剂，并共同参与了本次点火燃烧，
压强峰较第１个脉冲的点火压强峰偏大．

表１　仿真工况设置及编号

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｃａｓｅｓ　ａｎｄ　ｔｈｅｉｒ　ｎｕｍｂｅｒ

开／关机脉冲宽度 供应管路压强／ＭＰａ 工况编号

长脉冲

２５６ｍｓ／１ｓ

１．４８ Ｌ１

１．００ Ｌ２

０．６０ Ｌ３

０．４０ Ｌ４

短脉冲

２０ｍｓ／４８０ｍｓ

１．４８ Ｓ１

１．００ Ｓ２

０．６０ Ｓ３

０．４０ Ｓ４

图３　Ｌ１工况的压强曲线

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ｌ１

　　图４显示了Ｌ２工况第２个工作脉冲的总压
及喷注流量的仿真结果．此时，燃烧室的稳态压强
下降到０．６ＭＰａ．图中反映出在一个工作脉冲中
氧化剂和燃料的喷注流量的变化：稳态时氧化剂
和燃料的流量分别为１．５３２，１．０３３ｇ／ｓ，熄火后当
燃烧室压强低于集液腔中剩余推进剂的饱和蒸气

压时，集液腔中剩余的推进剂还会继续喷出，将剩
余推进剂排空．由于氧化剂 Ｎ２Ｏ４ 的饱和蒸气压
高于燃料 ＭＭＨ，Ｎ２Ｏ４ 先于 ＭＭＨ 开始排空过
程．Ｔｒｉｎｋｓ　Ｈ等人［３］研究 ＭＢＢ　１０Ｎ推力器时同
样获得了类似结果．

图４　Ｌ２工况下第２个脉冲的总压及喷注流量曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｓｐｒａｙ　ｍａｓｓ

ｆｌｕｘ　ｉｎ　ｔｈｅ　２ｎｄ　ｐｕｌｓｅ　ｃｙｃｌｅ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ｌ２

图５为１０Ｎ姿控推力器处于长脉冲工作模式
时，几种不同管路入口压力工况下第２个脉冲的总
压曲线对比．可以看出，随着供应管路压强降低，燃
烧室稳定压强逐渐降低，点火过程中的压力振荡现
象逐渐明显起来；另外一方面，点火延迟的时间也
有所增加，即推力器的推力响应变慢．图６以曲线
形式显示了入口压强同燃烧室稳态压强的关系，随
着入口压强减小，燃烧室稳态压强加速减小．

图５　长脉冲几种工况下第２个脉冲的总压曲线对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｉｎ　ｔｈｅ

ｓｅｃｏｎｄ　ｐｕｌｓｅｓ　ｏｆ　ｌｏｎｇ－ｐｕｌｓｅ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃａｓｅｓ

依据计算获得的压强及气体参数可得出推力

器理论推力随时间的变化，计算方法如下［１５］：

Ｆ＝ＣＦｐｃＡｔ （６）

ＣＦ ＝Ｃ０Ｆ ＋ＡｅＡｔ
ｐｅ
ｐｃ－

ｐａ
ｐ（ ）ｃ （７）

３５５
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图６　长脉冲４种工况供应管路入口压强同

稳态燃烧室总压间关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｃｈａｍｂｅｒ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｆｏｕｒ　ｌｏｎｇ－ｐｕｌｓｅ　ｃａｓｅｓ

Ｃ０Ｆ ＝ ２κ
κ－１

１－ ｐｅ
ｐ（ ）ｃ

κ－１

［ ］槡
κ

Γ （８）

式中Ｆ为推力器理论推力；ＣＦ 为推力系数；κ为
燃烧室混合气体的等熵指数；Ａｅ，Ａｔ分别为推力
器喷管出口截面和推力器喉部截面面积；ｐｃ，ｐｅ
分别为燃烧室总压强和推力器喷管出口截面压强，

ｐｅ可根据ｐｃ及推力器喷管扩张比Ａｅ／Ａｔ算出．
图７显示了长脉冲工作模式下，不同入口压

力时第２个脉冲的理论推力曲线，图中３条平行
于ｘ轴的直线分别为Ｌ１，Ｌ２和Ｌ３对应工况下试
验测得的实际推力．由于仿真得到的推力为理论
推力，未考虑燃烧室效率（一般在０．９４～０．９９之
间）及喷管效率（一般在０．８８～０．９７之间）等因
素，因此是偏大的．表２详细列出了实测推力与
仿真计算得到的理论推力，并计算了推力效率，可
以看出，入口压强越小，推力器的推力效率越低．

表２　长脉冲工况实测推力及仿真理论推力对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｔｈｒｕｓｔ　ａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄ　ｔｈｒｕｓｔ　ｏｆ　ｌｏｎｇ－ｐｕｌｓｅ　ｃａｓｅ

工况编号 实测推力／Ｎ 仿真推力／Ｎ 推力效率

Ｌ１　 １０　 １０．６９　 ０．９４

Ｌ２　 ７．３８４　 ８．１４　 ０．９１

Ｌ３　 ５．０３　 ５．５８　 ０．９０

Ｌ４　 ４．０４

２．２　短脉冲工作过程分析

当航天器需要进行姿态微调时，推力器开机

图７　长脉冲工况的理论推力曲线和实测稳态推力

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ　ｔｈｒｕｓｔｓ　ｏｆ　ｌｏｎｇ－ｐｕｌｓｅ　ｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ｃａｓｅｓ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｔｅａｄｙ　ｔｈｒｕｓｔｓ

脉冲宽度可减小至２０ｍｓ左右，应用燃烧室分析
模型对短脉冲工况下低入口压强对推力器性能的

影响进行了分析．
短脉冲工况的大部分规律与长脉冲时相似，

不过多重复．从推力曲线的对比分析中，可以看出
短脉冲的特点．图８为短脉冲工作模式时，几种
不同入口压力工况下第２个脉冲周期的推力曲线
对比．与长脉冲相似，入口压强降低，点火延迟时
间增加，但由于Ｓ４工况点火延迟较长，开机时间
很短，仿真结果显示，其基本无法产生推力．Ｓ４工
况３个脉冲周期中的燃烧室压强曲线显示于图９
中，可见燃烧室压强非常低．说明入口压强较低
时，不宜在过短脉冲模式下工作．

图８　短脉冲几种工况下推力曲线对比

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｒｕｓｔ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｓｈｏｒｔ－ｐｕｌｓｅ

ｏｐｅｒａｔｉｏｎ　ｃａｓｅｓ

４５５
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图９　Ｓ４工况的压强曲线

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｃａｓｅ　Ｓ４

３　结　论

本文对推力器燃烧室工作过程分析模型进行

了描述，使用此模型对１０Ｎ姿控推力器在长短两
种典型脉冲模式下处于不同供应管路入口压强时

的工作过程进行了仿真分析．可得以下结论：

１）长工作脉冲时，供应管路压强从额定的

１．４８ＭＰａ逐渐降低到０．４０ＭＰａ，推力器仍可正
常点火并正常工作；但随入口压强的降低，点火时
间逐渐延长，启动建压过程中的压强振荡现象逐
渐明显，进一步降低入口压强有可能出现低频振
荡问题，使推力器工作可靠性降低．
２）短脉冲工作时，由于低入口压强会使点火
延迟时间变长，推力器推力响应变慢，导致在开机
的短时间内燃烧室压强无法充分建立，实际输出
的冲量会受到很大影响；当入口压强降低到０．４０
ＭＰａ后，燃烧室无法在开机时间内正常建立压
强，因而推力器几乎不产生推力．因此，当入口压
强降低后，不应使用过短的工作脉冲．
本文针对１０Ｎ姿控推力器低压工况工作过

程的仿真研究揭示了低压工况下推力器工作性能

的变化规律，仿真结果和分析结论合理可靠，可为

１０Ｎ及其他相似推力器的实际使用提供很好的
参考依据．
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