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摘 要：液体火箭发动机起动过程是发动机研制过程中的难点和关键技术之一。针对某

液氧，煤油补燃循环发动机，进行了起动过程研究。建立了发动机各组件的动态数学模型，并

进行了适当简化，计算得到了起动过程发动机性能参数随时间变化的仿真曲线。计算结果与

试车数据基本相符，初步验证了所建立的仿真模型及采用的仿真方法的正确性。还分析了部

分干扰因素对发动机起动过程的影响。
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process were established and ameliorated．The result curves affecting the performance parameters VS
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O引言

液体火箭发动机起动过程是发动机研制的难

点和重点。对补燃循环发动机来说，其起动过程

更为复杂。补燃循环发动机的燃气从燃气发生器

出来驱动涡轮后，要进入燃烧室进行补燃，燃烧

室压力的变化影响涡轮的压比和流量．进而影响

涡轮泵和燃气发生器的工作。反过来燃气发生器

和涡轮工况的变化又影响燃烧室的压力变化。如

果燃气发生器燃料流量、燃烧室压力上升速率选

择不合理，极易造成发生器温度过高。烧蚀涡轮

和燃气通道⋯。因此。对发动机起动动态过程进行

深入的研究．以揭示其规律，具有非常重要的意

义。本文针对某液氧／煤油补燃循环发动机建立了

起动过程数学模型。对发动机起动过程进行了仿

真研究。

1液氧／煤油补燃循环发动机描述

研究的某型液氧／煤油高压补燃循环发动机系

统的工作原理见图l所示。发动机采用液氧／煤油

为推进剂、富氧燃气发生器循环、自身起动、化

学点火。液氧通过氧预压泵、氧主泵、液氧主阀

全部进入燃气发生器：煤油经燃料预压泵、燃料

一级泵出口流量分为四路(大部分煤油通过推力

室冷却通道进入燃烧室、一部分煤油经过燃料二

级泵使压力提高后流入燃气发生器和推力室点火

管路、一部分煤油驱动燃料预压泵后流入主路、

一部分作为伺服机构的能源)闭。

发生器产生的富氧燃气通过反力式涡轮带动

泵工作后进人推力室．和大部分流人推力室的煤

油再次燃烧。并经喷管产生推力；只有少量的富

氧燃气从涡轮出口引出驱动氧化剂预压涡轮泵，

然后混入液氧主路。推力室利用煤油作为冷却剂；

发动机的推力与混合比分别由流量调节器和混合

比调节器(节流阀)来调节。

t．时刻打开高压氦气挤压起动箱。点火剂分

为两路，一路充填至发生器燃料阀前，另一路充

填推力室点火喷嘴后进入推力室。

1一燃气发生器；2-推力室；3-主涡轮；

4一氧化剂主泵；5-燃料一级泵；

6一燃料二级泵：7一流量调节器：8-节流阀

图1液氧／煤油补燃循环发动机系统简图

Fig．1 Schematic of liquid oxygen／kerosene

staged combustion cycle engine system

t：时刻打开液氧主阀。液氧在贮箱和液柱的

压力下充填发生器氧化剂头腔并进入发生器．液

氧在充填过程中与壁面发生非稳定换热而汽化，

氧蒸气在发生器中建立一定的压力。此时主涡轮

在氧蒸气的驱动下开始起旋。

t。时刻打开发生器燃料阀。为控制起动过程

中进入发生器的燃料流量．在发生器燃料供应路

设置流量调节器，使之处于小流量(起动流量)，

保证发生器点火柔和，压力上升平稳。在主涡轮

转速达到一定值时调节器转级．进入发生器的燃

料流量向额定流量过渡。流量调节器流量在发动

机起动过程中的变化如图2所示。

流

晕

图2起动过程调节器流量变化

Fig．2 Regulator flow rate variation during start—up process

t。时刻打开推力室燃料主阀。发生器点火后．

发动机工况迅速爬升，工况达到一定水平时开启

推力室燃料主阀，推力室开始迅速建压。
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2起动过程仿真模型

2．1系统模型简化

由于液氧／煤油补燃循环发动机的结构和起动

工作过程的复杂性，在建立起动过程的数学模型

时进行了如下简化和假设：

(1)由于缺少发动机预压系统数据和特性参

数．以及预压系统对发动机起动过程主要参数的

影响不大，在计算过程中未考虑预压子系统，将

主泵人口参数作为发动机人口参数。

(2)忽略从开始发出起动指令到泵前管路充

填完毕之间管路中气体预冷、充填、水击、瞬态

两相流传热等过程计算。

(31假设在发动机起动前氧化剂已充填至氧

化剂主阀．并已充分预冷：燃料经抽真空与排放

已充填至燃料主阀及燃气发生器点火导管前。

(4)忽略了换热器温降变化对整个系统参数

的影响。

2．2管路模型

数学模拟实践证明，对于大部分低频动力学

问题，可以将管路看作是带集中参数的系统。可

以用简单的关系式表达，并具有足够高的精度。

对于液体管路可以给出下面的质量流量微分方

程：

A警-pi．p。‘等 (1)

式中，pi为管路入口压力；Pe为管路出口压力；f

为管路流阻系数；A为惯性损失系数(A=}，L

和A分别为管路长度和截面积)。

2．3热力组件模型

热力组件是指包括燃烧室、燃气发生器及燃

气导管在内的所有气路。热力组件的工作过程如

图3所示。液相的燃料和氧化剂组元与燃气进入

热力组件。一部分液态推进剂转化为气态与燃气

燃烧形成燃烧产物．另一部分以液相的形式随燃

气排出热力组件。在推导液体火箭发动机热力组

件方程时．一般不考虑波动过程和燃烧的不均匀

性。

‰一聊。‘_虬咖m—————————_‘％---rh,．
机·一州一弋：!： ．饥

图3热力组件气腔中流动过程示意图

Fig．3 Flowing process in gas chamber of

thermodynamic components

描述热力组件工作过程的模型如FIjJ：

(1)液体氧化剂、液体燃料及燃烧产物的质

量累积

三}=而扩詈一赢。。 (2)

孚=碗。一孚一吨 (3)_矿2‰n一菩一m‰ ㈣

孚’+／，Ttlox=mgin+""-Iox+孚一疬刚 (4)1产 ‰+吉哪goIlI (4)

式中，m。。，m。，m。分别为热力组件存积的氧化

剂、燃料和燃气的质量；吨。，碗。，m‘咖分别为
流入热力组件的氧化剂、燃料和燃气的质量流

量；‰、■分别为液体氧化剂和燃料的转化时间；

矗。。、赢脚分别为气体带走的液体氧化剂和燃料

的质量流量，它取决于推进剂的燃烧完全程度。

(2)推进剂组元比

坠：旦坠
dt
mg

[耵Kin赢矿mkl。x-K。(奇吖剖㈣
式中，Kj。为进入燃烧室(预燃室、燃气导管等)

的气体中的推进剂组元比。

(3)气腔中燃烧产物的做功能力尺Z

％，孚=RT(K川嘲一aART(6)
式中，RT(K。，Pi)取决于K。和压力Pi的燃烧产物

的做功能力。在本文中燃气发生器和燃烧室的燃

气热值Rri被认为只和混合比有关，根据标准的

热力计算程序计算了一定混合比范围内的尺r值，

以指数函数为基底进行了最／b--乘法拟合：

R互=c。+c，ri+c：rj2+c，ri 3+c。}+c，丁1 (7)
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(4)气体在燃烧室(预燃室、燃气导管等)中

的停留时间"rtt珂

丁_ay=m—hg (8)

(5)流出燃烧室(预燃室、燃气导管等)的燃

气流量

疵鲫州r(动斋“A) (9)

式中，叫为考虑流场压缩性时，容腔出口的流
通截面积。

(6)气腔中压强

誓=等等+怠竽专警c-。，百一可丁十面丁一百丁¨w
式中，y。：y’一旦生一堕为燃烧室(预燃室、燃气。

Pl。。 pⅡ

导管等)中的气体容积；y为燃烧室(预燃室、

燃气导管等)的总容积。

(7)气体容积变化

警=一石I警一万1誓 ⋯)
出 pl。 出 plf m

2．4涡轮泵组件模型

涡轮泵是液体火箭发动机的重要组件之一。

起动过程包括了泵从起转、加速、最终达到平衡

转速等较为复杂的阶段。在起动开始阶段泵的静

态特性方程不适用于较低的转速．应该根据试验

数据对泵的效率特性和扬程特性曲线进行外推。

在起动过程中．低温推进剂在泵入口和出1：I的密

度会随着泵扬程的增加而发生很大变化，且推进

剂组元经过泵的做功后温度将会有所上升。为了

计入上述影响。在计算效率时。设额定工况下泵的

平均密度为P。，过渡工况下泵的平均密度为P。，

则有：

／ 2 ＼一

仉2H导)+6(字))嚣 (12)

为了进一步提高其计算精度，需要考虑在

流量相似，转速不同情况下，泵的效率改变，

即泵的总效率随着角速度的降低而减小。这种

效率分层特性是由泵的机械效率随角速度变化

的结果。本文采用如下的方法计算与低转速对

应的效率：

r／m=——卫b (13)

r／p-(11)㈡
本文采用了文献[4,51的Suter泵全特性表达

式来描述泵在所有工况下的状态。具体做法是建

立关于无量纲扬程h和无量纲扭矩JB的表达式：

尘L^：——全L
(酱)+(旦／／'d)＼△Qd／十I／

旦

卢=———≯1
(篑)+(告)

胁rctan(／一2[r、／,d_) (，4)

并定义一个自变量0，选取稳定工况附近的若干

点，算出相应的h，卢和0，就可拟合出h和卢关

于0的多项式形式的拟合式。本文采用了5次多

项式进行拟合。拟合式的形式为：

h=co+clO+c20+c30+c40+c50 (15)

卢=60+6l O+b20+630+640+650 (163
4 5

)
2

2．5涡轮泵转子动力学模型

涡轮泵的转速根据转子的动量矩守恒方程求

出。设涡轮泵转子的转动惯量为．，。各个泵所消

耗的功率为只。，考虑泵叶轮中流体质量转动和平

动惯性力产生的力矩，则涡轮泵动量矩方程的简

化形式为

(斋)咖誓=辟一∑只， (17)

式中，n为主涡轮的转速：只为主涡轮功率。

3仿真结果及分析

根据上述起动过程的数学模型．采用了成熟

的数值方法编程对模型进行求解。以主泵入口参

数作为发动机人口参数，以燃气发生器氧化剂主

阀打开时间为仿真起始的零时刻．对液氧／煤油发

动机起动过程进行了初步仿真，计算得到了发动

机性能参数随时问的变化曲线。以下简要分析部
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分干扰因素对发动机起动过程的影响。

3．1发动机入口压力对起动过程的影响

液氧，煤油发动机的燃气发生器在高压富氧条

件下起动工作，工作条件比较恶劣，在不考虑预

压泵时，人口压力值要求较高。在发动机燃料泵

人口压力不变的情况下。取发生器燃料阀0．2s打

开．燃烧室燃料主阀0．5s打开：氧主泵入121压力

分别取0．5MPa、1．OMPa、1．5MPa．通过仿真计算

得到发动机燃烧室压力、涡轮泵转速随时间变化

的曲线。如图4、5所示。

t／s

图5涡轮泵转速变化曲线

Fig．5 Speed variation Curve of the turbopump

发动机氧泵入口压力的变化对起动过程有较

大影响．这是由于氧化剂供应系统的流量全部引

人了燃气发生器．发动机氧泵入口压力的变化直

接影响进入发生器的氧化流量变化．从而影响主

涡轮的做功能力变化。由图可以看出，降低发动

机氧泵人口压力会使主涡轮转速的上升过程有所

延迟．发动机燃烧室压力等其它参数的上升过程

也因此有所延迟．但发动机氧泵入1：3压力过高则

会使主涡轮泵转速和燃烧室压力等其它参数变化

出现“凸峰”现象．这主要是由于主涡轮泵转速

上升过快．使得充填推力室身部之后进入主燃烧

室的燃料流量较大．燃烧室压力上升过快．从而

使涡轮压比在短时内有较快的降低。

3．2起动流量对起动过程的影响

为了控制发生器的点火温度，使发动机起动

柔和．在发生器点火时首先控制流量调节器的流

量为小流量，即起动流量，保证发生器压力上升

平稳：当主涡轮转速达到一定值时调节器转级，

使发生器的燃料流量向额定流量过渡。如果起动

流量过小，则发动机工况爬升缓慢，在起动中易

出现起动能量不足现象，导致起动失败；起动流

量过大．会导致发生器温度峰过高或出现氧化剂

的断流或倒流[61。

在其他条件不变的情况下．分别取起动流量

为额定流量的15％、20％、26％，计算结果如图

6、图7所示。

t／s

图6起动流量对燃气发生器混合比的影响

Fig．6 Influence of variable flow rate on mixture

ratio of the gas generator
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t／s

图7起动流量对涡轮转速的影响

Fig．7 Influence of variable flow rate oil turbine speed

由图可以看出，当起动流量减少时，发生器

点火时的混合比有所增大。涡轮转速增长速率减

小。这是因为起动流量减少．发生器的点火温度

峰降低，发生器压力减小，导致涡轮压比降低．

所以涡轮转速爬升速率也趋于缓慢。起动流量过

高，则会导致涡轮转速增长过快。

墨{5：5

埯

n ：
加
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3．3氧主阀与发生器燃料阀打开时差对起动过程

的影响

起动过程中先打开氧主阀，再打开燃气发生

器燃料阀．两阀的打开时差直接影响发生器的点

火温度。以燃气发生器氧化剂主阀打开时间为起

始时间。燃气发生器燃料阀打开时间分别取

0．2s、0．25s、0．3s。对应的发动机燃烧室压力、

涡轮转速等参数的变化曲线如图8、图9所示。

图8燃烧室压力变化曲线

Fig．8 Pressure variatons in the combustion
chamber

f／s

图9主涡轮转速变化曲线

Fig．9 Speed variation CHIVe of the main turbopump

由图可知．推迟燃气发生器燃料阀打开时间

会使燃烧室压力、涡轮转速等参数的上升曲线有

所延迟．这是由于延迟发生器点火时间所致。由

图可以看出．发生器燃料阀打开时间由0．2s推迟

到0．3s时．发动机参数的上升并没有相应地延迟

0．1s，而只有较小的延迟。这主要是因为发生器

点火之前，氧化剂的进入可将涡轮泵转速驱动到

较高的转速。从图上可以看出，过早地打开燃气

发生器燃料阀，可以加速发动机的起动过程，但

会使涡轮泵转速等出现“凸峰”与波动。

4结论

通过比较仿真曲线与试车曲线．可发现计算

结果基本符合实际发动机起动过程参数的变化规

律。初步验证了本文所建立的仿真模型以及所采

用的仿真方法的正确性。仿真结果表明：

(1)通过对发动机氧化剂入13压力、起动流

量、起动速率以及阀门开启时间的控制，可以对

发动机起动过程实施有效控制：

(2)较高的入13压力有利于发动机的起动；

(3)通过控制起动流量和起动速率可以有效

将发生器混合比控制在合理范围内．流量调节器

转级时间应早于推力室建压时间：

(4)推力室压力上升速率应充分控制。
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