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AMESim软件在液体火箭发动机

系统动态仿真上的应用
潘辉，张黎辉

(北京航空航天大学宇航学院北京100191)

摘 要：根据模块化建模思想和通用仿真要求，利用AMESim中的AMESet平台Z-次开发

出了发动机系统通用仿真模块库，并对不同类型发动机系统的动态特性进行了仿真。研究结

果表明，建模过程简单明了，操作性及通用性强。通过计算结果与试车曲线对比，验证了所

采用仿真方法的合理性和正确性。所做的工作为今后液体火箭发动机通用仿真研究打下了良

好基础。
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Abstract：According to the modular modeling idea and general simulation requirements，a gener—

a1 engine system simulation module library was developed
on the basis of the secondary development

of the AMESet platform in AMESim．The dynamic characteristic simulation of different types of liq。

uid rocket engine systems was conducted．The
research results show that the modeling process 1S slm。

D1e and feasible．The correctness and reliability of adopted simulation method were preliminarily vali_
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0引言

液体火箭发动机(LRE)系统作为目前运载

火箭和航天器的主要动力装置，是由若干部、组

件按照一定方式有机构成的复杂工程系统，其工

作状态直接决定推进系统的性能和可靠性，因此

对发动机系统的工作特性进行计算机仿真研究有

重要意义。

早在20世纪80年代末，美国马歇尔空间飞行

中心开发了火箭发动机瞬态仿真系统ROCETS E11，

ROCETS通过一些提示性的语言来实现工程模块

和系统之间的集成，没有条件采用可视化界面，

对于比较复杂系统的仿真显得非常繁琐。法国宇

航局和宇航材料研究局于2000年开始联合研制

开发用于预测液体火箭推进系统瞬态特性的软件

CARINSE2j。国内对液体火箭发动机系统动态过程

的模块化建模与通用性仿真研究还处于初步阶

段。文献【3]依据模块化思想建模，基于

Simulink的发动机动态特性通用仿真在组合系统

模块时，信号之间的连接要由用户确保一一对

应，并且只能处理单向传递信号，对流体瞬变过

程中大量存在的双向信号(如倒流)的处理有困

难。文献【4]基于C++语言开发的发动机动态特

性仿真软件，在开发与构模时比较复杂。

工程系统高级建模和仿真平台AMESim是广

泛应用于机电、液压、气动等领域的商业化工程

软件，采用基于物理模型的图形化建模方式，具

有丰富的通用标准元件库，经过优化的智能求解

算法，保证了快捷的运算速度和准确可靠的运算

结果，软件所提供的二次开发功能，为扩展软件

的应用领域提供了现实可能圈。借助AMESim开发

的发动机系统仿真软件，具有物理直观性强、开

发简单、修改方便、可扩展性强、运算速度快等

诸多优点，尤其是所开发的仿真模型能够最大限

度地接近真实的物理模型，这一点是其他发动机

系统仿真软件所不能比拟的。

本文依据模块化建模思想，基于AMESim建

立了发动机各主要组件的仿真模块，开发了具有

通用性的液体火箭发动机系统工作过程仿真模块

库，并对泵压式和挤压式推进系统展开动态过程

仿真计算。结果表明这种模块化的建模仿真方法

容易操作，比较通用。

1模块化建模与仿真

1．1模块化建模方法

液体火箭发动机系统的结构形式复杂多样，

从简单的挤压式发动机系统到复杂的分级燃烧循

环发动机系统等。不管结构形式如何复杂多变，

总是可以看成由大量的属于少数几个典型种类的

部件(或称为模块)，如贮箱、管路、阀门、容

腔、离心泵、涡轮、燃烧器(燃气发生器或预燃

室、燃烧室)、喷管、喷注器等所组成，推进剂

和燃气流动过程遵守质量守恒、能量守恒和动量

守恒定律，其状态参数满足热力特性函数关系。

因此，可以根据基本的部、组件的特性建立仿真

模块，按照一定规律和方式将各个仿真模块进行

组合，构成不同类型的发动机系统，对于不同结

构形式的同类部、组件，可以采用同一模块的方

程，很容易就解决了不同构型下的发动机系统的

建模和仿真问题，提高了仿真的通用性和灵活

性，这就是模块化的建模和仿真的基本思想[61。

1．2 AMESim的仿真模块开发

AMESet是AMESim图形化的二次开发工具，

用户可以根据实际需要，利用AMESet自主开发

的元件模型，极大地扩展了AMESim软件的应用

领域。AMESet开发流程的标准化、规范化设计

保证用户所开发的模型能够与已有的模型安全地

连接。

根据基本元件的结构和输入输出关系，利用

AMESet创建元件仿真模型的一般步骤为：

11设计元件图标，定义连接端口和端口类

型：

21定义子模型的结构参数、输入变量、输出

变量、内部变量等；

31利用AMESet为子模型生成C或FOR—

TRAN语言代码框架；

4)根据数学模型编写C或FORTRAN程序模

型并导人代码框架；
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51对子模型进行程序调试，测试通过并生成

标准的说明文档。

2发动机系统模块库的构建

以发动机系统各组件的动力学模型为基础，

依据模块化仿真思想，在AMESet平台下建立液

体火箭发动机组件的仿真模块。下面以燃气发生

器为例，阐述液体火箭发动机系统各组件AME—

Set仿真模块的构建过程。

描述推进剂组元在燃气发生器中的燃烧过程

方程，可以从液体组元及气体产物的质量积累

(mk，m。及m。)与液体推进剂组元燃尽(m。√丁。，

m加分别为燃烧形成的氧化剂流量和燃料流量)
之间的动态平衡条件导出【71。在推导燃气发生器

方程时，不考虑波动方程、混气形成动力学及燃

烧不均匀性。方程组为：

1)液体氧化剂、液体燃料及燃烧产物的质

量累积

旦雩}=茄。面。一旦虹一痂，一 (1)
at Tox

旦粤=茄m，堕一m’‰ (2)
at Tf

譬=m+gln+等+詈～m删t (3)

式中，丁。，n分别为液体氧化剂和燃料的转化时

3)气腔中燃烧严物的做功能力R7：

丁。，丁dRY,=RT(K。，p。)一Rl—d△尺r(5)
式中：RT(K。，P。)为燃烧产物做功能力参数，由

热力计算得到。

4)气体在燃气发生器中的停留时间丁。，

7stay--mg／mg (6)

5)流出燃气发生器的燃气流量

咄叫川川斋g(A) (7)

式中：ga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

亟dt=堕V亟dt+告嫂dt一争V盟dt(8)‘RZ 。

一

式中：y。为燃气发生器中的气体容积，且

y。圳4一等一等；阶plf分别为液体氧份IJ和
燃料的密度；y+为燃气发生器的总容积。

7)气体容积的变化

当=一去一dmlox—i1丁dmlfdt P dt
(9)

l。。 plf出

在AMESet中构建燃气发生器仿真模块时，

讲入AMESet端口编辑窗口．进行接口变量设置

问；赢Ⅻ。，茄m。分别为经喷嘴进入的液体氧化剂和 和参数设置。输入变量有：赢‰，m’蹦输出变量

燃料的质量流量；疵。一，茄‰分别为气体带走的
液体氧化剂和燃料的质量流量。

2)推进剂的组元比

警=訾【昔而矿等～m(奇珏剖
(4)

式中：K。为进入燃气发生器的气体(流量为茄。。)

中的推进剂组元比；≤■m‘，为进入燃气发生器

的气体中的氧化剂的质量流量；i寻赢”为进入
燃气发生器的气体中的燃料的质量流量。

有：P i，尺ri，m。。。；内部变量有：K。，R丁

(K。，Pi)，丁。，，赢⋯疵u，疵。，Vg；初始参数有：

r。丁，，y。在定义好输入输出变量和所需参数

后，进入程序编辑界面，采用C或FORTRAN语

言，添加计算中所用的数学模型，经过调试，完

成燃气发生器模块的建立。其它模块的建立方法

及过程与该模块相同。分别在AMESet平台下建

立贮箱、离心泵、涡轮、燃气发生器、燃烧室、

流量调节器、管路等发动机元件模块，组成液体

火箭发动机工作过程通用化仿真模块库，如图1

所示。
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图1液体火箭发动机系统模块库

Fig．1 LRE module library

在建立通用化仿真模块库时，所采用的数学

模型可描述发动机起动、关机及转级工况下各组

件的工作过程。只要输入合适的初始参数和结构

参数，可计算参数在大范围工况下变化的情况。

另外，利用该模块库可对不同结构类型的推进系

统的动态特性进行仿真，研究推进系统及其分系

统在起动、调节过程中各控制阀门的控制时序和

发动机主要状态参数如燃烧室压强、推进剂流

量、涡轮泵转速的变化及与其它参数和扰动的相

互关系，分析调节过程的可靠性、稳定性及异

常，对系统潜在的故障特性进行预测，对发动机

系统的结构和参数进行改进和优化等。

3仿真实例

3．1液氧煤油发动机系统起动过程仿真

根据某液氧煤油发动机的结构特点和系统起

动方式[81，利用所开发的模型库，建立了如图2

所示的仿真系统。为了简化计算，未考虑预压子

系统，将主泵入口参数作为发动机的人口参数。

计算条件：取燃气发生器氧化剂主阀打开时间为

仿真起始时间，发生器燃料阀0．2 S打开，燃烧

室燃料主阀0．5 S打开，计算起动过程中主涡轮

转速n。、燃气发生器压力P。、燃烧室压力P。随

时问的变化曲线如图3所示。

通过与图4所示的某次发动机起动试车参数

曲线进行对比，得到参数的变化趋势和过渡时间

与试车结果基本一致。在仿真计算中，没有考虑

推进剂供应管路、燃气通道和燃料主阀后推力室

腔道的充填过程，以燃气发生器氧化剂主阀打开

时间为仿真计算的开始时间，图3中的t=0 S时

刻基本对应于图4中实际试车t=1．1 S时刻。由于

模型参数与实际发动机参数未能完全吻合，故试

车曲线与仿真计算有些差别，但计算结果基本能

够反映实际发动机起动过程的趋势，验证了本文

所采用的模块化设计方法的可行性和正确性。

图2液氧煤油补燃循环发动机系统仿真模型

Fig．2 Simulation model of LOX／kerosene staged combustion

cycle rocket engine system

t／s

图3起动过程参数变化曲线

Fig．3 Parameter curves during starting process
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3。2液氧煤油发动机系统频率特性仿真

针对上述液氧煤油发动机系统，对输人为单

一干扰条件下的系统的输出响应进行模拟仿真，

干扰输入为定幅扫频的正弦波曲线(幅值保持不

变，频率随时间以1 Hz／s的速度递增)，仿真运

行60 S，绘制出发动机系统的响应曲线，对发动

机频率特性进行分析。

液氧煤油发动机系统在氧泵人口压力干扰下

的燃烧室压力响应如图5所示，横坐标均为时问

轴(与频率相对应)，纵坐标为无量纲化的响应

变量参数。对搭建的发动机系统进行线性分析，

得到系统的特征频率，特征值及临界阻尼系数，

如图6所示。

0 10 20 30 40 50 60

t}S

图5燃烧室压力响应(氧泵入口干扰)

Fig．5 Pressure response in combustion chamber

fwith pressure interference at oxygen pump inlet)

图6线性分析结果

Fig．6 Results of linear analysis

由图6可知系统一阶特征频率为36．4 Hz，

系统一阶特征频率所对应的阻尼系数小于0．707，

根据振动学原理得知，在此频率附近，系统将会

产生谐振。由图5同样得到，燃烧室压力响应在

36 Hz附近达到了最大值。

由于未加入对发动机频率计算产生影响的预

压泵及泵后管路、泵的气蚀、推力室头部阻尼腔

集中柔性等模型，所以上述频率值并不能代表发

动机实际谐振频率。随着模型的进一步完善，可

以更准确的计算出发动机的频率。通过本例可知

AMESim的线性分析功能对发动机的频率特性分

析是可行且便捷的。

3．3空间推进系统动态过程仿真

利用所开发的液体火箭发动机系统模型库里

的贮箱和燃烧室通用模块，结合AMESim自带的

气瓶、阀门、过滤器等元件，搭建文献[9]所示

的空间推进系统。该系统为双组元推进系统，燃

料为一甲基肼(MMH)，氧化剂为四氧化二氮

(N：04)，系统为恒压式挤压系统，增压气体为氦

气。整个系统由气路增压系统，推进剂贮存供应

系统(i个氧化剂贮箱，1个燃料贮箱)和发动机

系统(1台轨控发动机，4台姿控发动机)等部分

组成。通过阀门时序控制，进行了主发动机(轨

控发动机)起动过程仿真，该系统仿真模型如图

7所示。主发动机(轨控发动机)的燃烧室压力

仿真结果如图8所示。与文献[9】计算结果比较

可知，燃烧室压力变化趋势和过渡时间基本与文

献一致。

图7某空间推进系统仿真模型

Fig．7 Simulation model of a space propulsion system
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图8燃烧室压力变化曲线

Fig，8 Pressure cnrve of combustion chamber

在AMESim平台下，通过设置系统模型的下

级子模型在异常状态下的参数，可模拟系统的各

种故障。以减压器内部气体泄漏为例进行故障仿

真，仿真结束后，利用AMESim的回放功能，观

察该故障对贮箱压力的影响。图9代表减压器发

生内漏前，贮箱压力正常的情况。图10代表减

压器发生内漏后，贮箱压力超过安全范围的情

况。可见，AMESim以其可视化的优点，为系统

故障仿真与观察带来了方便。

4结论

利用AMESim和AMESet平台，遵循模块化

建模思想，建立了液体火箭发动机各主要部件仿

真模块，开发出液体火箭发动机系统工作过程仿

真模块库，利用模型库元件可以构建不同类型的

推进系统。针对推进系统动态过程进行初步仿

真，结果表明，AMESim软件适合进行发动机系

统动态特性仿真，其建模过程简单明了，所建立

的模块库具有较好的可用性与通用性。在后续．T

作中，将对现有模块功能进行完善，并扩充模块

库元件种类，增强其通用性，使之能够应用于更

多类型推进系统的动态特性仿真。所做的工作为

今后液体火箭发动机通用仿真研究打下了良好基

础。
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