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摘 要：液体火箭发动机氧路系统低频动特性研究是进行运载火箭POGO振动分析和判

别的必要工作。以某型液氧／煤油补燃循环火箭发动机为研究对象，采用模块化建模方法建立

了基于自动控制理论的发动机氧路系统线性小偏差的传递矩阵模型，分别对发动机氧路系统

和试车台氧化剂输送系统动特性进行数值仿真，并对比分析了试车数据和仿真结果。研究表

明。数学模型和计算方法具有一定的正确性；熵波对系统的低频动特性有一定影响。
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Abstract：Research on the low frequency characteristics of liquid propellant rocket engine oxy-

gen system is necessary for rocket POGO analysis．Based on a LOX／kerosene staged combustion cy·

cle engine，the linear small deviation dynamic transmission matrix model of the engine LOX system

is developed by modular modeling method．The low frequency characteristics of engine system and

the oxygen feed system of test stand are simulated．The simulation result is compared with the test

data．The results show that the model and simulating method have considerable correctness and the

entropy wave has important effect on the low frequeney characteristics of the engine system．
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0引言

液体火箭纵向耦合振动即POGO振动的抑制

是大型火箭研制过程中的关键技术之一。自上世

纪六十年代中期起，国外针对运载器的POGO现

象．开展了对液体火箭发动机的低频动特性的

广泛分析研究【l--21。1979年，我国在“331”工程中

成立了POGO专题组，分别利用矩阵法和阻抗法

对发动机流体系统动特性进行研究分析．近年

来。国内其他学者也进行了一些相关研究[3]。

“331”工程的研究工作是针对开式循环发动机系

统。取得了一定的成果。我国目前研制的大推力

补燃循环发动机有很多新特点．系统的低频动特

性与开式循环发动机相比，也要复杂很多。在国

内．对补燃循环液体火箭发动机氧路低频动特性

的研究也还是刚开始．还需要开展深入的研究工

作。

研究液体火箭发动机氧路低频动特性既是进

行运载火箭POGO振动分析和判别的必要工作．

又是提高对发动机系统特性认识的关键步骤。本

研究利用数值模拟计算方法对液氧／煤油补燃循

环发动机氧路系统的低频动特性进行分析。

1发动机数学模型

1．1发动机系统

液氧／煤油补燃循环发动机为我国新一代运

载火箭的主要动力装置，图1为发动机系统简

图。该发动机推进剂为液氧／煤油，单个燃气发

生器产生的高压富氧燃气驱动涡轮后进入推力室

再次燃烧。发动机主泵前设置预压涡轮泵，其中

氧化剂预压涡轮为气涡轮．由涡轮后燃气导管引

出的富氧燃气驱动。发动机燃料泵设计为两级，

一级燃料泵向推力室供应大流量高压煤油．二级

燃料泵向发生器供应小流量而压力更高的煤油。

从发动机系统图中抽象出其氧流路图．包含

液氧路和燃气路，这里主要研究这两部分。如图

2所示。

图1液氧／煤油补燃发动机系统简图

Fig．1 Schematic of the engine system
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图2发动机氧流路图

Fig．2 Schematic of the engine oxygen propellant feed system

1．2发动机线性化小偏差传递矩阵模型

1．2．1建模方法及假设

本研究使用模块化建模思想。各组合件模型

单独建立，组合件模型创建后，可以单独调试，

然后再组合形成整个系统的模型。发动机动力学

模型大多是非线性方程。在建立传递矩阵模型时

需要对发动机动力学模型在额定点附近进行线性

化处理【引。

在燃气路模型建立过程中。采用绝热流动假

设。在头部附近燃烧区形成的每股燃烧产物以燃

气速度沿流路运动。燃烧区的容积忽略不计。在

绝热流动的情况下．每股燃气有自己的熵。当这

股燃气沿流路运动时熵是保持不变的[51。

1．2．2液路直管

为了在中低频范围内都能得到精确的结果，

对液路直管采用分布参数模型。仅考虑流体沿管

轴向的一维流动，略去流体与结构的耦合影响

时．根据流体的波动方程、连续方程和状态方程

一Ou～上亚．墨一：=一‘}一8t P Ox P

誓=叩誓
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式中，P、u、P、a和只分别为流体的压力、速 别为

度、密度、流体中声速和流体阻力。

经过推导得到输液直管的流体动力学传递矩

阵方程[61
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式中，互为流体的特征阻抗，互=a／A；A为管路

截面积；P1和Q，分别为直管人121的压力脉动和

质量流量脉动的拉普拉斯变换量；P(戈)和Q(x)

分别为距直管入口石处压力脉动和质量流量脉

动。

1．2．3泵

作为输送系统的一个重要环节。泵的动特

性对发动机的动特性有极大的影响。其中。最

主要的参数为泵的动态增益m+l、泵入口的汽

蚀柔性ch、质量流路增益系数眠、惯性￡。和阻

力R。。

对汽蚀泵有如下传递矩阵方程

竺1-sMO㈨删Q】(3)( J l。(s)J一

式中，4为泵阻抗，L=n，怕L，；s为拉普拉斯算

子。

1．2．4燃气发生器

燃气发生器是气液连接部件，其中既有液氧

和燃料的燃烧过程又有燃烧产物的流动过程。因

此。在建模过程中。把发生器分为两个部分：燃

烧区和燃气流动区．假设燃烧区不占发生器容

积。

发生器的燃烧区和流动区的传递矩阵方程分
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式中，P1、G”Tl、K。．和B、G：、瓦、如分别为
发生器入口燃气和出口燃气压力、流量、温度、

混合比的无量纲脉动量；G帆、G，分别为发生器

喷后液氧和燃料流量的无量纲脉动量："J r、Kml、

砂、r。分别为发生器中的燃烧转化时间、稳态混

合比、燃烧产物温度与推进剂组元混合比的关系

曲线的无量纲斜率、燃气在发生器的流动时间。

1．2．5涡轮

在描述流体低频动力学过程时，将涡轮简化

为局部阻力元件．其传递矩阵方程为：
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式中，乃，彩}别为涡轮人I：1、出口静温；占为通

过涡轮燃气流量与压比关系曲线的无量纲斜率。

1．2．6推力室

该发动机的氧化剂全部进入燃气发生器．以富

氧燃气形式进入燃烧室。以液体状态供入燃烧室的

组元只有燃料。其传递矩阵方程与发生器类似
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式中，只、G。、G，分别为燃烧前富氧燃气压力、

流量和燃料流量的无量纲脉动量；G；、Gf、G。分

别为富氧燃气、燃料、燃烧后的燃气的稳态质量

流量；7r3、K吐、仇、乃分别为燃烧转化时间、燃

烧室稳态混合比、燃烧产物温度与推进剂组元混

合比的关系曲线的无量纲斜率、燃气在燃烧室的

流动时间；A=G一(1帐面)Gf。
1．2．7系统矩阵方程的形成

将各子系统的传递矩阵耦合为整个推进系统

的总传递矩阵。对于整个推进系统输入、输出参

数之间的关系．可得传递链式综合方程

P斛。

G胂。

气，

f Pl 1

刁引 @)

式中，Pn+。、G。。、乙。分别为系统第n个组件出

口燃气的压力、流量、温度的无量纲脉动量。

1．2．8数值计算方法

由于液体火箭发动机氧路低频动特性的研究

主要是获取推力室压力与流量(决定着推力)对

发动机入口压力和流量脉动的响应特性。因此，

采用了基于自动控制理论的传递矩阵法研究推进

剂供应系统的频率特性。

推力室喷管喉部燃气处于临界压降下，即

e---0．因此有边界条件

6G产tSPk—O．弱％ (10)

根据(9)和(10)即可求得发动机各组件处压

力脉动相对发动机入口压力脉动的传递关系。

2算例及分析

2．1发动机氧路系统仿真与分析

对液氧／煤油发动机氧路系统的低频动特性

进行数值仿真。得到发动机燃烧室脉动压力R

和发生器脉动压力巳随发动机氧化剂入口压力

(8)

脉动的幅相频特性曲线．见图3。从幅频图上可

以看出系统的一阶谐振频率约为14．5Hz．在谐振

频率点的幅值放大系数为静态放大系数的2．5倍

左右。由相频图上可以看出随着频率的增大燃烧

室压力脉动相位滞后比预燃室的快很多．这是由

于燃气在气路流动过程中有很长的停留时间，引

起熵波相位滞后很大。而熵是燃气温度和压力的

函数。由此导致压力相位的快速滞后。
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图3发动机氧路系统频率特性曲线

Fig．3 Frequency CHIVES of engine oxygen system
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图4两种模型计算曲线对比

Fig．4 Comparison of the two models

瞬时混合过程相当于重新形成的这股燃气与

气路中其余的燃气瞬时地进行热量交换和质量交

换，瞬间达到温度平衡和燃烧产物的组分平衡，

在这个过程中忽略了熵波对气路的影响。如图4，

分别以绝热流动和瞬时混合流动为假设。仿真出
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的系统频率特性曲线有很大的差别。在绝热过程 它几处频率点也有谐振峰，但每个测点的谐振峰

的幅频特性曲线上出现特征波。这与流路内气体 频率点并不相同，这说明这些谐振峰不是由整个

的动态过程和熵波的相互作用有关系。随着频率 氧路系统谐振产出的，而是由其它原因引起，可

的增大，瞬时混合模型计算得出的幅频曲线逐渐 能的原因有：在个别测点处产生局部谐振；由煤

趋于O，没有出现谐振峰。可以看出。在低频范 油路引入的系统谐振。

围内，熵波对系统的频率特性影响是很大的。

2．2试车台氧化剂输送系统仿真分析与验证 3结论
图5和图6分别是对试车数据的处理结果和

系统仿真结果。

图5试车实测压力脉动数据频率谱图

Fig．5 Frequency spectrum figures of test

pressure fluctuation data

频率／Hz

图6试车台氧化剂输送系统仿真曲线

Fig．6 Simulation Curves of oxygen feed

system of test stand

对比两图可以看出，系统的一阶、二阶谐振

频率的仿真结果(3．2Hz和10．7Hz)和试车结果

(3Hz和lOHz)符合较好，但发生器和燃烧室的

压力脉动放大系数的仿真结果比试车数据小。采

用本文中的计算模型和方法能准确识别系统的频

率成份。由于未考虑燃烧对脉动压力的放大作用

和燃料路引入的脉动，计算得到的动态增益值不

够准确。在图5中。除了3Hz和10Hz外，在其

针对某型液氧／煤油补燃发动机氧路系统建

立起了传递矩阵模型，分析了发动机氧路的低频

动特性．并对比分析了试车台氧化剂输送系统的

仿真结果和试车数据，得到以下结论：

(1)发动机氧路系统的一阶谐振频率约为

14．5Hz。

(2)在低频范围内，熵波对系统的频率特性

有一定影响。

(3)试车台氧化剂输送系统一阶、二阶谐振

频率仿真结果(3．2Hz和10．7Hz)和试车结果

(3Hz和10Hz)符合较好，表明采用文中的模型

和计算方法可以准确地识别出系统的频率成份。
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