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摘 要：起动系统工作特性是液体火箭发动机研究的重点之一。对于采用火药起动器起

动的液体火箭发动机，火药起动器后双喉道管路对起动系统的功效以及发动机的起动性能影

响巨大。针对火药起动器以及起动器后双喉道燃气管路建立了计算模型，并通过试验数据对

模型进行了验证。利用模型计算分析了火药起动器喷管喉部直径、起动器喷管扩张比、起动

器及涡轮喷嘴喉径比等参数对火药起动器和燃气管路工作特性的影响。根据管路的工作特性，

提出了一种双喉道燃气管路的设计方法。
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Abl血嗽：The capability of the start system is important to liquid rocket engines．Aimed at the

turbopump-fed liquid rocket engine，started by Solid Start Cartridge(SSC)，performance of the

powder gas pipeline with two throats behind the Solid Start Cartridge is studied in this paper．The

numerical model of the powder gas pipeline is established to锄alyze the effect of the diameter of the

solid start cartridge nozzle throat．the divergent ratio of the cartridge nozzle and the ratio of the c铲

tridge nozzle throat to the turbine injector element throat．One way is offered to design this kind of

pipelines
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0引言

泵压式液体火箭发动机有多种起动方式，火

药起动方式由于具有起动能量高、体积小、系统

结构简单、工作可靠及起动加速能力好等特点，

被广泛应用于泵压式液体火箭发动机中。

在整个液体火箭发动机工作过程中，起动过

程是～个非常重要的阶段。在此期间，所有工作

过程参数(流量、压强、涡轮泵转速及温度等)

都必须在短暂的时间内从初始状态过渡到主级工

作状态，工作过程极为复杂，是发动机能否正常

进入主级工况的关键。在发动机的起动过程中，

起动系统中的双喉道管路起到了重大作用，因此

需要对其进行详细的计算和分析。

1组成及功能

液体火箭发动机采用火药起动方式时，利用

火药起动器中火药燃烧产生的燃气驱动涡轮，从

而实现发动机的快速起动。

液体火箭发动机火药起动系统双喉道燃气管

路如图1所示，它由火药起动器喷管、涡轮喷嘴

以及二者之间的圆柱段管道组成。在发动机的起

动过程中，火药起动器必须保持一定的流量、压

力和温度，同时避免发动机工况对起动器工作的

干扰，为此，在火药起动器燃烧室后安装了火药

起动器喷管，设置了喉道；同时，冲压式涡轮要

求其入口气流速度为超声速，因而在涡轮人口前

安装了涡轮喷嘴，设置了第二个喉道。火药起动

器由于自身的工作需要，其燃烧压力比涡轮喷嘴

前所需气流总压高很多，因此在燃气传输过程中

需要降低燃气的总压，此降压过程也可通过双喉

道管路来实现。

2双喉道管路对火药起动器工作性

能的影响

火药起动器由壳体、固体火药装药(简称药

柱)喷管以及点火装置组成，主要是通过壳体内

火药的燃烧为发动机的起动提供初始能量，如图

2所示。对于特定的火药配方，其燃气总温恒定，

所以火药起动器的做功特性将取决于燃气总压值

的大小。

l一固体火药装药；2—壳体；3-喷管；4-点火装置

图2火药起动器结构示意图

Fig．2 Solid staI't cartridge

2．1火药起动器零维内弹道计算模型

火药起动器内燃气压强的变化由燃气质量生

成率、喷管中排出的燃气质量流率以及燃烧室中

燃气质量变化率所决定。火药起动器中火药装药

常采用单孑L圆柱形，且其燃烧方式为端面和侧面

燃烧，燃气压强沿其轴向变化不大。此时可有如

下假设：

(1)零维假设，即燃气流动参数取其沿轴向

的平均值；

(2)火药装药燃烧完全，燃烧产物组分不变，

且燃烧温度等于推进剂的等压燃烧温度；

(3)燃气为完全气体，服从完全气体状态方

程；

(4)装药燃烧服从几何燃烧定律；

(5)不考虑火药燃烧时的侵蚀效应。

在以上假设下，推导可得起动器零维内弹道

计算的微分方程【l】：

矗和辜“(p，一矗)-FA。妒击㈣
图1火药起动系统结构示意图

Fig．1 Solid powd。，。协n。yst。m
式中，Vg为燃气占有的容积，即燃烧室自由容
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J 丌
4 f ， 1 、k-I

积；f-V后(看r) ；R为火药燃气气体常数；

瓦为火药燃烧温度；Jj}为燃气绝热指数；p为燃烧

室平均压强；A。为装药燃烧面积；A．为起动器喷

管喉部面积；口、n为燃速公式中的系数，可由试

验得出；P。为推进剂装药密度；妒为流量修正系

数；z为热损失修正参数。

2．2零维内弹道计算模型验证

利用已有试验数据对零维内弹道计算模型进

行验证，图3为某型发动机火药起动器内平均压

力试验曲线与计算曲线的对比图。由图3可以看

出计算曲线与试验曲线的吻合度很高，说明火药

起动器零维内弹道计算模型精度高，可以达到火

药起动器工程实际要求。

罢

tlt

图3火药起动器平均压力计算验证图

Fig．3 Comparison of the pressure in the

solid start cartridge

2．3双喉道管路的影响

由公式(1)可以看出，火药起动器内燃气

总压是火药种类(p。、R、To、k)、药拄结构

ab)以及起动器壳体结构(V。、At)三类参数的

函数。在火药种类、药拄结构以及起动器内径确

定以后，火药起动器喷管喉径将决定火药起动器

的做功特性。图4为某型号液体火箭发动机火

药起动器在不同喷管喉径伤下，燃气总压随时

间的变化曲线图。由图4可以看出，火药起动器

喷管喉径从4ram增大到6mm过程中，随着晚的

增大，火药起动器内燃气总压降低，起动器工作

时间增大，而且变化范围较大。由此，根据火药

起动器内燃气总压和流量要求，确定火药起动器

喷管喉径伤。

图4不同喷管喉径D2下起动器的工作性能

Fig．4 Influence of solid start cartridge nozzle

throat on 8tat-t capability

3双喉道管路计算

火药起动器中的火药装药点火燃烧，产生高

温高压的火药燃气经过双喉道管路传输到涡轮转

子前。传输过程中，燃气首先经过火药起动器喷

管，在其扩张段中形成一道激波，总压降低；然

后经圆柱段管道进入涡轮喷嘴，燃气加速，以超

声速喷出，驱动涡轮，使涡轮泵系统工作。图5

为燃气管路总压和马赫数的轴向变化图，图中可

以清楚地看到燃气降压及加速的过程。

Position／(ram)

图5双喉道燃气管路工作原理分析图

Fig．5 Principle analysis of gas pipeline with two throats

燃气在双喉道燃气管路中流动时，将有多种

流态，上述的额定工况流态只是其中的一种组合

情况，但是随着入口和出口边界条件的不同，各
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个部件中的燃气将会有多种流态。火药起动器喷

管中存在三种流态，分别是：l一收缩段亚声速，

扩张段超声速；2一收缩段亚声速，扩张段一段超

声速后形成激波；3一收缩段亚声速，扩张段亚声

速。中间圆柱段有三种流态：1一超声速；2一一段

超声速后产生激波变成亚声速；3一亚声速。涡轮

喷嘴中存在六种流态：l-收缩段亚声速，扩张段

超声速；2一收缩段亚声速，扩张段一段超声速后

形成激波；3一收缩段亚声速，扩张段亚声速；4一

收缩段超声速，扩张段亚声速；5一收缩段超声

速，扩张段超声速；6一收缩段超声速，扩张段超

声速后形成激波。

火药起动系统为能正常驱动涡轮，使发动机

起动符合要求，除双喉道管路流场流态必须为额

定工况流态2—3一l以外，管路流场出口总压P皿、

出口马赫数Ma2以及出口静温乃也要满足相应的

范围。双喉道燃气管路的许多变化因素都会对管

路流场流态及出口参数产生影响，从而影响发动

机的起动性能。为此，建立双喉道燃气管路的计

算模型，以分析变化因素对管路流场的影响。

3．1燃气管路流场计算模型

当对燃气管路流场进行计算时，采用以下假

设：

(1)燃气在多喉道喷管中的流动中比热比、

气体常数不变；

(2)气流参数沿同一横截面不变，仅沿轴线

方向变化，即一维假设；

(3)燃气在双喉道燃气管路中的流动为不可

逆绝热流动，即总温保持不变；

(4)燃气在拉瓦尔喷管中产生激波前的流动

为等熵流动，考虑喷管中的摩擦损失时，对喷管

取一个总压恢复系数，在中间圆柱段中考虑摩擦

损失。

在以上假设条件下，有如下计算方程。

质量流量计算方程：

‰鲋f_舞“圳 (2)

m)=老砒【寺(·+譬蔚旷’1’(3)

仁V“寺厂
广——]再～

气马赫数；瓦为燃气总温；R为燃气气体常数；

F为气动函数，是比热比k的函数【3】。

拉瓦尔喷管计算方程：

}=去【(1+等蔚)(寺旷。1’(5)

争小学府 (6)

P了O一_(·+学蔚) (7)

剽·+学府) (8)

式中，A。为喷管喉部直径；T为燃气温度；P为

燃气压强；P为燃气密度；瓦为燃气滞止温度；P。

为燃气滞止压强；p0为燃气滞止密度13J。

正激波计算方程：

№2：百MzI—+2‘k-}1 (9)№2甄 ‘9’

k-1一”1
1

(10)

数；P。。为激波前滞止压强；P∞为激波后滞止压

略蕞玺刮鬻I
式中，，为摩擦管平均摩擦系数；L为管长；D为

管直径；‰为管路入口马赫数；№为管路出

I一一

一。一H

磁五等拦削

 万方数据



第36卷第1期 孙海雨，等：火药起动系统双喉道管路特性分析 47

3．2燃气管路流场计算模型验证

为确定验证所建立燃气管路流场计算模型的

可用性，利用该模型对某型号液体火箭发动机燃

气管路进行了计算，并将计算结果中双喉道管路

圆柱段中间点处的燃气总压P∞值与试验数据进

行了对比，如图6所示。由图可以看出，模型

计算结果与试验结果吻合度较好，说明该模型满

足工程精度要求，可以应用。

t旭

图6燃气管路计算模型验证图

Fig．6 Comparison of the simulated result to the test

3．3燃气管路流场计算结果分析

许多因素将决定双喉道燃气管路的流场特

性，包括管路入口总压、火药起动器喷管喉部直

径晚、涡轮喷嘴喉部直径功和涡轮喷嘴出口直

径珐等等。起动器喷管喉径D：在火药起动器设

计时已基本确定，同时火药起动器内燃气总压即

管路入口总压也已确定，所以本节主要分析起动

器喷管扩张比、涡轮喷嘴与起动器喷管的喉径比

以及涡轮喷嘴扩张比对双喉道燃气管路流场的影

响。在计算过程中，管路入口总压取8MPa，管

路出1：3背压为0．35MPa，双喉道管路标准几何结

构如图7所示。

D,=16mm；D=；Smm；D产12mm；b函。6mm；D，=15_52mm

L1=6ram；L2=8mm；L3=83．4mm；L4=10mm；Ls=28．5mm

图7火药燃气管路几何结构图

Fig．7 Configuration of the powder gas pipeline

3．3．1火药起动器扩张比DiD：的影响

保持入口和出口边界条件以及其他几何结构

不变，只改变中间圆柱段直径D，的大小，以分

析不同起动器扩张比DiD：对双喉道燃气管路流

场的影响。图8为不同起动器喷管扩张比D艘
下双喉道燃气管路的马赫数云图，通过计算可

知：当扩张比D觑<1．7时，起动器喷管喉部前
为亚声速流场，起动器喷管喉部后为超声速流

场，即此时双喉道燃气管路流场流态为l一1—5；

当D3／D2>，1．7时，起动器喷管扩张段流场中存在

激波，涡轮喷嘴流场收缩段为亚声速，扩张段为

超声速，即此时燃气管路流场为额定工况流态2—

3-1。

图8伤，Dr流态变化图

Fig．8 Influence of the D／D2 on the flow in the

powder gas pipeline

同时计算结果表明，在额定工况流态2_3一l

情况下，D归：(即D3)的变化对涡轮喷嘴出口处

燃气总压、马赫数以及静温影响不大。

3．3．2涡轮喷嘴与起动器喷管喉径比D徊：的影响

其他结构不变，起动器喷管扩张比D，加：为

2．4，改变涡轮喷嘴喉径风值，不同涡轮喷嘴与

起动器喷管喉径比D4／D：下双喉道燃气管路的马

赫数云图如图9所示。由图可以看出在喉径比从

0．4增大到2．4过程中，管路流场共经历了三类流

态：

(1)当喉径比DJD：≤1．2时，双喉道燃气管

路涡轮喷嘴喉部以前流场都为亚声速流场，涡轮

喷嘴扩张段中为超声速流，即此时流态为3—3—

1；
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(2)喉径比1．2<ODD：≤2．0时，双喉道燃气管

路火药起动器喷管喉部达到了声速，并在火药起

动器喷管扩张段中形成一道激波，并随着D徊：

的增大而逐渐远离喉部，涡轮喷嘴扩张段中继续

保持超声速流场，即此时流态为额定工况流态

2—3一l。当OdD：增大到2．0时，火药起动器喷管

扩张段中的激波将位于火药起动器喷管出口截面

处；

(3)喉径比2．0<DJD：≤2．4时，涡轮喷嘴喉道

不足以使燃气在此处到达临界状态，火药起动器

喷管喉部以后的双喉道燃气管路流场将都为超声

速流，即此时流态为1一l一5。

图9 D4，D2_流态变化图

Fig．9 Influence of t}Ie D／D2 On the flow in tlIe

powder gas pipeline

可见，双喉道燃气管路额定工况流态要求喉

径比满足1．2<DdD：≤2．0，关注这种流态下喉径

比对管路流场出口参数的影响。

图10和图ll为其他条件不变时，燃气管路

流场出口总压p叭出口马赫数Mm以及出口静温

瓦随喉径比变化的计算曲线图。由图10和图11

可以看出，在喉径比从1．2增大到2．0过程中，

出口总压和出口马赫数增大。出口静温降低。根

据燃气管路出口参数的要求，参考此组曲线，即

可对双喉道燃气管路的喉径比进行选取。

DdD,

图10 DdDrp舾曲线图

Fig．10 Influence“tIle DJD2 to tlle p∞

DJDz

图11矾／D2．埘吗、D4-死曲线图

Fig．11 Influence“t}le DdD：On t}le Ilfn5 and死

4设计实例

4．1设计要求

根据上述双喉道燃气管路的工作特性，对燃

气管路结构进行设计。要求该双喉道管路结构满

足以下要求：

(1)在某特定药拄结构下，火药起动器内燃气

总压平均值为8MPa；

(2)双喉道燃气管路出口总压平均值为

3MPa；

(3)双喉道燃气管路出口马赫数不小于2．5；

(4)双喉道燃气管路出口静温为800～900K。

4．2参数设计

4．2．1起动器喷管喉径选取

考虑对起动器内燃气总压的影响选取起动器
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喷管喉径。在选定的火药种类和药拄结构下，对

不同起动器喉径下的起动器内燃气总压随时间变

化情况进行计算，计算结果如图4所示。设计要

求起动器内燃气总压平均值为8MPa，故根据计

算曲线选择起动器喷管喉径D2=5mm。此时，起

动器燃气总压在主要工况段从9MPa变化到

7MPa，起动器工作时间0．925s，满足性能要求。

4．2．2起动器喷管扩张比选取

在入口总压为8MPa，D2=5mm条件下，为确

保双喉道燃气管路为额定工况流态，取起动器喷

管扩张比D31D2为2．4，即D3=12mm。

4．2．3喉径比选取

人口总压为8MPa条件下喉径比对双喉道管

路流场的影响如图7～图9所示，双喉道燃气管

路流场为额定流态2—3—1，要求喉径比满足1．2<

D4／D：≤2．0。同时，在额定流态时，燃气管路出

口总压由喉径比决定。根据出口总压p∞=3MPa

要求，由图8中曲线可以确定喉径比DJD2=I．52。

至此，由所选取的起动器喷管喉径、涡轮喷

嘴与起动器喷管的喉径比以及涡轮喷嘴扩张比，

即可确定双喉道燃气管路起动器喷管喉径D：=

5mm，中间圆柱段直径D3=12mm，涡轮喷嘴喉径

D函．6mm，

5结论

(1)在装药结构确定前提下，火药起动喷管

喉径越大，火药起动器内燃气总压越小，火药起

动器工作时间越长。可根据火药起动器工作性能

要求，由所推导公式(1)对火药起动器喷管喉径

进行选取。

(2)发动机正常起动要求双喉道燃气管路为

额定工况流态，即火药起动器喷管喉部达到声

速，并在扩张段中形成激波，涡轮喷嘴扩张段中

为超声速流。

(3)火药起动器喷管扩张比D归：对双喉道燃
气管路流态影响显著，决定了燃气管路的总压损

失量级。随着DiD：的不同，火药燃气管路有两

种流态。额定工况流态要求起动器喷管扩张比满

足D3／D2≥1．7。

(4)涡轮喷嘴与起动器喷管的喉径比对双喉

道燃气管路流态影响显著，决定了燃气管路的总

压损失量级。随着喉径比的不同，火药燃气管路

有三种流态。额定工况流态要求喉径比满足1．2<

现仍：≤2．0，同时，根据燃气管路出口参数的要

求，参考计算所得曲线，即可对双喉道燃气管路

的喉径比进行选取。
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