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补燃发动机涡轮泵联试强迫起动程序设计
徐浩海，蔡会让，马红宇，段小龙

(陕西动力机械设计研究所，陕西西安710100)

摘要：以采用强迫起动方式的补燃发动机涡轮泵联试系统为研究对象，建立了系统的动

态模型。对联试装置进行了综合冷调试验并对联试的起动过程进行了数值模拟。结合综合冷调

试验结果和数值仿真结果，制定了系统的起动程序。试车结果表明联试系统起动过程平稳。对

计算结果和试验结果进行了对比，二者吻合的较好。
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Forced st卸n—up procedure design f．or a turbo—punlp

test system of a staged combustion cycle engine

Xu Haohai，Cai HuiraIlg，Ma Hongyu，Duan Xia010ng

(ShaanXi Power Maclline Design a11d Research InstitIlte，Ⅺ’aIl 710100，ChiIla)

Abstract： The dynaIIlic model is established for a turbo—pump test system of a staged

combustion cycle engine wllich enlploys forced start．A synmetical cold—now test was camed outwim

the turbo—pump test system，aIld the start—up process of turbo—puⅡ1p test system was simulated．Based

on me synthetical cold—now test results aJld simulation results，the stan—up pmcedure of tlle test

system was giVen．The test results show tllat me start—up process of turbo—pump test system was

smoom．The simulation results fit wen wim test data．
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1引言

对于补燃循环发动机，通常可以采用自身起

动方式或强迫起动方式‘1，21。采用自身起动方式的

发动机，由于发动机起动不借助于外能源，富氧

发生器点火时氧化剂供应由贮箱和液柱压头来保

证，因此通常需要精确控制起动过程中进入发生

器的燃料流量变化，保证发生器点火柔和，起动

过程中温度逐渐增加。对于强迫起动方式，发生
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器点火时涡轮泵已经起旋到相当高的转速，进入

发生器的氧化剂流量较大，因此发生器点火时通

常不需要控制进入发生器的燃料流量为小流量。

发动机涡轮泵联试装置的起动方式为火药起

动器驱动专门的起动涡轮。联试装置在起动过程

中同样涉及到涡轮泵的起旋、推进剂的充填、发

生器的点火等诸多动态过程，因此需要在试验前

对联试系统起动过程进行理论分析和计算，制定

合理的起动程序。

2联试系统简介

图1所示为联试系统原理图，采用工艺喷管

模拟涡轮出口反压。

图1联试系统原理图

Fig．1 Schematic of me turbo-puⅡlp test system

当联试系统起动时，首先Os火药起动器点火，

产生的高温燃气驱动起动涡轮，主涡轮泵开始起

旋，点火器中的点火剂在一级泵扬程作用下向发

生器燃料阀前充填。点火剂充填到发生器燃料阀

前以后，打开液氧主阀，液氧开始在氧主泵后压

力的作用下强迫充填发生器氧化剂头腔，经过一

段时间后打开发生器燃料阀，同时换向阀换向，

此前充入换向阀与发生器燃料阀之问管路的点火

剂在流量调节器出口燃料的推动下进入发生器，

发生器点火工作，主涡轮转速急增。主涡轮转速

增加到一定程度时打开位于一级泵出口的燃料排

放阀，燃料在一级泵后压力的作用下进入试车台

燃料收集容器。

3联试系统起动动力学模型

3．1管路模型

液体存在粘性、惯性和压缩性，对液体管路

内流体动态过程的描述有两种模型：集中参数模

型和分布参数模型。

对分布参数模型，需要同时考虑液体的惯性、

粘性和压缩性，其形式为一组偏微分方程。这种

模型适用于系统流容时间常数和惯性时间常数可

比拟的情况，或者需要研究较高频率范围内系统

的动力学行为的情况口】。

对于集中参数模型，只考虑推进剂的惯性和

粘性，或者只考虑推进剂的压缩性。其形式为一

组常微分方程。对于液体来说，惯性和粘性对管

路动力学行为起主导作用，因此本文中建立管路

方程时把液体作为不可压流，只考虑其惯性和粘

性的影响。

根据动量方程，管路方程可以写为
，|疗。

尺半=见一见一c磊 (1)
or

式(1)中R代表管路的惯性系数，c为管路的流

阻系数，吼为管路的质量流量，见、pe分别为管

路的进、出口压力。对(1)式进行向前差分，得

到差分方程(下文中不作特殊说明上标f、f+1表

示对应变量f时刻、“1时刻确定的值)

nf+J nf尺垫学=硝一∥一c(磊)‘(2)
￡Ⅱ

差分方程(2)为一阶精度显格式，在数值计

算时易出现发散，因此需要对(1)式处理得到二

阶精度隐格式的差分形式。

利用台劳公式，对“1时刻的流量二阶展开

始以十㈦蚺甄争卜④
对(1)式求导并对右边的微分项进行向前差

分可得

引=旨掣一学也日：华]l出2 J Rl & 缸
～孙
＆ J

(4)
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式(1)、(4)代入式(3)并考虑到(2)式

可得

(2钾：+惫)簖1=∥“一∥+1+c(配)‘+丢以(5)
差分方程(5)为隐格式，具有二阶精度。对

于具有，z段管路、m个节点的液体管网，未知数

为，1个流量、m个压力。可以写出胆个差分方程、

Ⅲ个质量守恒方程，方程组封闭可解。

3．2涡轮泵模型

涡轮泵组件是泵压式液体火箭发动机工作条

件最恶劣的组件之一。联试系统中主涡轮为低反

力度的反力式涡轮，起动涡轮为高压比冲击式涡

轮，氧主泵和燃料泵为离心泵。

到目前为止，一般采用稳态关系式描述涡轮

泵的工作。仿真实践证明这些关系式在低频下具

有足够的精度。

对涡轮和泵的特性，可以通过涡轮吹风试验

和泵水力试验获得，在此不再重复。由动量矩守

恒，可以得到涡轮泵转速

，㈡挖詈斗弛 (6)

上式中'，为涡轮泵的转动惯量，，z为主涡轮转速，

卑、只分别代表涡轮和泵的功率。

3．3热力组件模型

联试系统的热力组件为燃气发生器，实际上

涡轮出口燃气导管也可以作为热力组件来予以统

一描述。

建立热力组件模型时作如下假设：

(1)推进剂是瞬时转化的，不考虑燃烧时滞；

(2)热力组件中燃气的热导率和扩散系数无

穷大(瞬时混合模型)；

(3)燃烧产物为理想气体，符合理想气体

状态方程。

热力组件入口燃气的组元比

名，=‰；／‰。 (7)

热力组件入口燃气的R丁

Rl=，(■；) (8)

根据热力学第一定理热力组件内能的变化为

竿嘲(‰+‰心‰(9)
对(9)式展开后可得

％誓+丁导：圮(‰；+‰)一船‰(10)8出 出
⋯”⋯⋯“”、’

考虑到质量守恒方程

d，札

吾5‰+‰一‰ (11)

由式(10)、(11)可以得到热力组件尺丁随时

间的变化方程

％里婴：(勰互一Rr)(‰+g柚)一(解丁一R丁)如铲％i≯2(勰互一Rr)(‰+g柚)一(解丁一R丁)如8。
(12)

采用向前差分格式对(12)式进行差分，得到

热力组件R丁的差分方程：

尺丁Ⅲ：堡竺±墨至堕±垫坐 (13)

式(7)～(13)中，‰为进入热力组件的推进剂

组元比；他为热力组件中燃气的质量；RZ为进

入热力组件的燃气的尺乃丁、正为热力组件中燃气

的温度和进入热力组件的燃气温度；‰；、‰为

进入热力组件的氧化剂和燃料质量流量；‰。为流

出热力组件的燃气质量流量；&为积分步长；热

力组件压力变化按理想气体状态方程考虑：

p=等 (14)

其中y为热力组件的容积。热力组件出口燃气流

量按气体的流量公式来计算。方程(13)、(14)

描述了热力组件的动态行为。

4联试起动程序

4．1综合冷调试验

所谓的综合冷调是指在联试产品完成起动准

备工作之后，首先火药起动器点火工作，通过起

动涡轮起旋主涡轮泵并打开氧主阀和燃料排放阀

的试验过程。综合冷调与联试的区别在于发生器

燃料主阀不打开、发生器不点火。

综合冷调试验的试验程序为：Os火药起动器

通电指令，O．4s液氧主阀打开指令。综合冷调试验

的目的是确定点火剂到达发生器燃料阀前的时间  万方数据
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和液氧充填发生器氧化剂头腔的时间。试验中测

量发生器燃料阀前压力和发生器氧化剂喷前压

力，通过压力曲线判读点火剂到达发生器燃料阀

的时间为O．32s。液氧进入发生器的时问为0．63s。

4．2起动时序

结合综合冷调试验结果和仿真计算结果，制

定了联试系统的起动程序。为了保证发生器可靠

点火，发生器氧主阀的打开时间原则上应满足发

生器富氧点火，同时应保证发生器燃料阀打开前

点火剂已经充到发生器燃料阀前。根据综合冷调

试验结果，从氧阀O．4s打开指令下达到头腔流出

液氧需要230ms，而点火剂的充填时间为0．32s。

因此取液氧主阀开启时间0．4s。这样，0s火药起

动器通电，主涡轮起旋；约0．32s点火剂充到发生

器燃料阀前。O．4s液氧主阀开启，0．63s液氧开始

流出发生器氧头腔。

参考国外类似发动机的经验，发生器燃料阀

的打开时间保证燃料进入发生器的时间晚于氧化

剂进入发生器的时间100ms。由于0．63s液氧开始

进入发生器，因此燃料进入发生器的时间取O．73s。

考虑到发生器燃料头腔的充填时间80ms(含阀门

响应时间)，取燃料阀的打开时间0．65s。对应发生

器点火时间O．73s。

对于联试系统，燃料排放阀的打开时间不牵

扯到推力室的建压时间问题，因此对联试系统的

起动特性并无明显的影响。考虑到排放阀的可靠

打开，打开时间取0．73s。

4．3仿真结果

采用本文中建立的起动动力学模型，对联试

系统的起动过程进行了仿真，并与实际热试数据

进行了对比，对比结果见图2～4。注意到图3中转

速的实测曲线有一些倒尖峰，原因与转速传感器

输出波形不规则造成的测量误差有关。

如图2所示，0s火药起动器通电，起动涡轮

带动主涡轮泵开始起旋，0．3s转速基本稳定在

11000“IIlin。0．4s液氧主阀打开指令下达，由于氧

泵流量增大，消耗功率增加，转速开始下降。0．73s

发生器点火，转速开始急增并最终达到稳定值。

与实测结果的比较表明，主要参数如主涡轮

转速、发生器压力、燃料一级泵出口压力等均与

试验值吻合的很好。

图2主涡轮泵转速对比

Fig．2 C伽jpaIison of measured a11d pfedicted

mtation speed ofⅡ'A

图3发生器压力比较

Fig．3 Comparison of measuIed and predicted

pressure of tlle gas generator

图4燃料一级泵出口压力比较

Fig．4 Comparison of Ineasured and predicted

exit pressure ofthe lst stage fuel pump
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物理形态，使之松散，易于清除。对热解沉积的

控制，要很好的理解吸热条件下燃料所发生的物

理和化学过程，研究表明氧化产物可以作为碳沉

积的抑制剂，至少对纯碳氢燃料情况是这样的。

方向，具有更加诱人的应用前景。
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5 结论

通过对联试系统进行综合冷调试验，表明点

火剂充填到发生器燃料阀前的时间为O．32s，液氧

进入发生器的时间为0．63s。

针对联试系统建立了起动动力学模型，并对

试验装置的起动过程进行了仿真。结合综合冷调

试验结果和仿真计算结果，制定了联试系统的起

动程序。对仿真结果与实际热试结果进行了对比，

二者吻合的很好。
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