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补燃循环发动机推力调节过程建模与仿真研究
陈宏玉，刘红军

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：以补燃循环液氧煤油发动机为研究对象，对其推力调节特性进行了研究。建立了

描述补燃循环发动机瞬变过程的数学模型，提出了求解供应系统管路内液体瞬变流控制方程的

Chebyshev伪谱方法，应用该模型对31、燃循环液氧煤油发动机的推力调节特性进行了仿真计

算，并将计算结果与试验数据进行了对比分析，验证了模型和算法的合理性。研究结果表明：

对于所研究的补燃循环发动机系统而言，通过调节发生器中较少组元的流量，改变涡轮泵的

功率，可很好地实现调节推力的目的，且该推力调节系统具有良好的动态调节品质和很强的

抗干扰性。
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Modeling and simulations on the thrust regulation

process of staged combustion cycle rocket engine
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Abstrm：The thrust regulating characteristics of the staged combustion cycle LOX／kerosene

engine were investigated．The mathematical model of transient process of the engine was developed
based on modular modeling means．The nonlinear hyperbolic partial differential equations．governing

the unsteady flow of pipelines were solved by the Chebyshev pseudo-spectral method．The thrust

regulation process of the staged combustion LOX／kerosene Rocket Engine was simulated using the

models and the new numerical technique．Results from the numerical simulation agree well with the

ground-test data，demonstrating that the methods can accurately predict the transient behavior of the

engine．The results show that regulating the less flow rate propellant of the prebumer for staged
combustion cycle engine can realize thrust regulation．The thrust regulation system has excellent

dynamic regulation quality and strong anti—interference ability．
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0引言

液体火箭发动机的推力调节不仅是运载火箭

优化飞行轨道、降低飞行过载和起动载荷、提高

有效载荷入轨精度的有效手段，同时也是增加发

动机适应性的主要措施旧1。因此，推力调节是液

体火箭发动机发展的重要方向之一。

早在20世纪初，R H Goddard就提出了火箭

发动机推力控制与调节的必要性问题。经过近一

个世纪的努力，不仅从理论上对推力调节进行了

深入的研究，还研制成功了多种著名的推力可调

的液体火箭发动机，如美国Pratt&Whitney公司

成功研制的航天飞机主发动机SSMEl孔，推力调节

范围为65％一109％额定工况；前苏联研制的液氧

煤油补燃循环液体火箭发动机NK一33的推力调

节范围为23％一115％额定工况㈣；由美国和俄罗

斯联合研制的液氧煤油补燃循环发动机RD一1 8∞，

推力调节范围为47％～100％额定工况；法国研制

的HM一60液氢液氧发生器循环发动机，推力可

在89％一1 13％额定工况范围内调节I61。目前，我

国在补燃循环发动机推力调节技术方面也开展了

研究工作呻1。

发动机推力大范围调节过程中，系统参数变

化剧烈，各组合件通常偏离设计点工作，会引起

性能下降，严重时会导致无法正常工作。因此，

有必要对其调节过程进行深入研究。本文以一种

液氧煤油补燃发动机为研究对象n，建立了发动机

推力调节过程的数学模型，通过仿真获得了发动机

推力调节特性，其结论对补燃循环发动机设计和

应用具有一定参考价值。

1发动机系统动力学模型

1．1发动机系统

所研究的液体火箭发动机为泵压式富氧发生

器补燃循环的单燃烧室发动机，氧化剂为液氧，

燃料为煤油，采用化学点火，强迫起动。发动机

系统由推力室、燃气发生器、涡轮、氧化剂泵、

燃料泵(包括燃料一级泵和燃料二级泵)、氧化

剂预压泵、推力室燃料阀、发生器燃料阀、发生

器氧化剂阀、火药起动器、起动涡轮、燃气管

路、液体管路等组成。系统简图如图l所示。

Throttle Fuel Regulator
valve pump

图1液氧煤油补燃循环发动机系统简图

rts．1 Staged combustion LOX／keamene rocket

engine mystem schematic

发动机推力调节时，利用安装在发生器燃料

供应路的流量调节器，改变进入发生器的组元流

量的配比关系，使发生器的混合比发生变化，进

而改变发生器中燃气的温度，这将导致涡轮功率

的变化，使得进入推力室的推进剂流量根据需要

增加或减少，从而实现发动机的推力调节。

1．2液体管路模型

假设管道内推进剂流动是一维绝热有摩擦的

液体瞬变流，摩擦损失均按准稳态处理，则描述

管道内液体瞬变流的基本方程包括连续方程和运

动方程，是一对拟线性双曲型偏微分方程组，具

体形式如下嗍：

誓+譬粤：0，石∈[0，L】 (1)
m A如

‘⋯。 、7

鲁+A誓+击g。lqm l=o，菇∈10,L](2)
式中：P为菇断面的流体平均压力；g。为茁断面

的流体平均质量流量；P为流体密度；口为压力

波传播速度；f为管壁摩擦损失系数。

1．3涡轮泵组件模型

如果假设涡轮泵转子作为一个整体转动，不

考虑氧泵和燃料泵之间弹性轴的影响，那么根据

能量守恒可以得到涡轮泵的功率平衡方程：

．．粤砒一∑蜂 (3)
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式中：J，∞，M和坂分别为涡轮泵的转动惯量、

角速度、涡轮扭矩和泵扭矩。其中涡轮扭矩M=

qm,Lo。d17。／to，L08d为涡轮绝热功；q。。为涡轮流量；

'7。为涡轮效率。泵的扭矩特性和扬程特性可以通

过水试得到；M，=M。(∞，q呷)，△p=△p(cE，，q。。)，

其中qmp为泵的流量。

1．4热力组件模型

热力组件包括发动机推力室、燃气导管和发

生器，其动力学模型是类似的。在建立热力组件

模型时作如下假设【91：1)进入热力组件中的液相推

进剂在经过一个燃烧时滞r后，变为气相的燃烧

产物；2)每一瞬时，燃烧装置中的压力、混合比、

温度分布均匀，燃气在容腔中整体变化；3)气相燃

烧产物遵循理想气体定律；4)不考虑波动过程。

液体氧化剂、燃料、燃烧产物的质量积累：

孚=qmm--q,．tr。--百mlf (4)

孚=qmloi--q,．10。一了m'lo (5)

等=q+--qm；e+百mlf一孚 (6)寸 百一≠ (o’

式中：m。，m。。和m。分别为热力组件中积存的液

体燃料、液体氧化剂和燃气质量；q。m，q ml。i，

g喇，q。№，qmloe和qmge分别为流人流出热力组件

的燃料、氧化剂和燃气的质量流量；丁。和r，分别

是氧化剂和燃料的转化时间。

推进剂组元混合比：

矿dr r州+l[mLlo+音盯r争者9141 Tf ri嚼)J一一一 一』⋯_一一ld￡ m。【L 7i+
⋯⋯

＼ +l 。川

(7)

式中：ri，≠i}g埘和吾}g喇分别为热力组件人
口处燃气的推进剂组元混合比以及燃气中所占的

氧化剂与燃料质量。

燃气腔中燃烧产物Rr值：

t警=Rr(川P搬 (8)

式中："rg为燃气在热力组件中停留时间；Rr(r，P)

为对应于混合比r和压力P时的理论尺丁值。

热力组件容腔内的压力：

监：堡! 盟+卫塑旦+
dt I，r,h‰dt’Rr dt。

Pf p。

去喙P墼dt+上Pf墼dt) (9)
T，mH ％。＼。 ／ 一

Pf P。

式中：矿为热力组件的容积；P。和pf分别为氧化

剂和燃料的密度。

1．5流量调节器模型

流量调节器是发动机推力调节的控制元件，

其特性对推力调节过程起着关键作用。流量调节

器结构示意图如图2所示【101。主要由流量调节和

流量稳定两个部分组成。流量调节部分由齿条组

件和节流口构成；稳流部分则由滑套、调节弹

簧、阻尼孑L、滑阀口等组成。调节器工作时，液

体介质从调节器入口流入，经过节流口、中间腔

和滑阀口流到调节器出口腔。通过齿条组件可以

调节节流口的流通面积，改变调节器输出的稳态

流量。滑套在调节弹簧和节流口前后压差的作用

下，可以往复运动，从而在调节器工作压降发生

变化时，改变滑阀口的流通面积，维持第一道节

流装置一节流口上的压差基本恒定，从而保证稳

定的输出流量。

图2稳流型流量调节器示意图

Fig．2 Schematic ohhe output-flow stabilized regulla蛔

滑阀受力模型：

m争刊，(P。-p：)+凡一‰一Bvv-Kx。(10)
式中：z。为滑阀位移；P。和p：分别为调节器人口

和中间腔压力；A。为滑套的压力作用敏感面积；

‰为调节弹簧的初装力；K为调节弹簧的刚度；

m为流量调节器中运动件的折算质量；B。为折算
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摩擦；E为滑套所受的液动力。

由电机转角决定的节流口流通面积：

A．，可(a) (11)

式中：A，为节流口流通面积；Ot为调节器电机转角。

2数值计算方法

管路内流体瞬变流动控制方程(1)和(2)是

一对非线性双曲型偏微分方程组。目前常用的数

值求解方法有特征线方法(MOC)la¨】、有限元方法

(FEM)和有限体积法(FVM)，特征线方法的特点

是：数值方法简便，运算稳定性较好，但对于复

杂管网系统，采用特征线方法在时间步长协调上

比较困难，边界条件的处理也比较复杂旧。有限元

法单元分割灵活，边界处理简单，但计算效率不

高。谱方法是一种偏微分方程离散方法，由于其

具有有限差分和有限元无法比拟的“无穷阶”的

收敛速度，一直受到研究者的青睐【13】。本文采用谱

方法中的Chebyshev伪谱方法(Pseudo—spectral)

解算管路内流体瞬变流动。

管道内液体瞬变流基本微分方程(1)和(2)

其空间定义域为[0，L]，这里做坐标变换，令y=

2xlL一1，方程(1)和(2)变换为：

亚+堡粤：o，y∈【一1，1] (12)Ot’AL av 。’。一‘ ’‘1 、‘一7

监+丝誓+嘉qm‰I=o，yc㈨】at。L ay 2pDA ”“ ’ 。”一

(13)

选用Chebyshev伪谱方法求解偏微分方程

(12)和(13)，Chebyshev—Gauss—Lobatto(CGL)网

格点为yj------COS争u=0，1，2，⋯，N)，方程中空间导

数项芒和宴立在CGL网格点处的值可近似为：
o， o，

监Oy(乃川2委训乃川 (14)

等(∥)2善帆(∥) (15)

式中：j=o，1，2，⋯，Ⅳ；dm为Chebyshev微分矩阵，

具体表达式为【14】：

l竺婴∥后Ck％吨i

j土百，1q=五≤Ⅳ_l
d 2(1彳)’叩““一 (16)

f一2盟，，：后：06 ’J 仆

f丛±!，j=k：』、r6 ， ⋯

鼽铲置巍Ⅳ。
对于具有间断解或参数大梯度变化的问

题，直接应用配置点谱方法往往会导致失败。

在间断点附近会有很大的振荡，这类问题可通

过在方程中引入粘性项加以解决畔q。现将近似

解(14)和(1 5)带人式(12)和(13)中，并引入超

谱粘性项，原偏微分方程离散成一组常微分方程：

誓吣一筹孙嘶(yJ卅
5+I 厶

e(-1)Q p晚，f)，j=o，1，2，⋯，N (17)

等㈨)=一等丢咄如沪

一2pD7 A
qm锄，‘)lqI m劬，‘)l+s(一1)1 Q qm劬，￡)

f ， 、I s+ 厶

j=o，1，2，⋯，Ⅳ (18)

其中，粘性振幅e=CN卜五；Q是粘性算子。

Q=啊旁 (19)

先对Chebyshe多项式求Q2算子

Q2瓦p)=吁音[订尹专瓦∽卜2瓦∽
(20)

可知，Chebyshev多项式可认为是Q2算子在特征

值为一k2时的特征函数㈣。

方程(17)和(18)中未考虑具体边界，在具体应

用中，用边界条件代替上式中相应项，即可求解。

常微分方程采用经典4阶Runge—Kutta法求解。

3计算结果及分析

利用匕述模型和方法，对补燃循环液氧煤油
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发动机推力由低工况上调至额定工况的推力调节

过程进行了仿真计算，调节器电机转角由低工况

转角线性调节至额定工况转角，计算结果如图3

和图4所示，图中曲线为推力调节时发动机参数

和额定工况参数的比值，其中m为涡轮泵转速；

P篷和气分别为发生器压力和温度；q耐为进入发

生器的燃料质量流量；P。和rc为推力室压力和混

合比；，b和P讪分别为氧预压泵转速和入口压

力；△p为流量调节器压降。

从图3和图4可知，当流量调节器电机转角

≈

勺
o

．盥

时

巨
k

o

Z

增大时，调节器人口节流面积增大，发生器燃料

路流阻减小，进人发生器的燃料流量增加，发生

器混合比减小，发生器温度升高，发生器压力增

高，主涡轮功率增加且主涡轮转速增加，泵后压

力升高，进入发动机的推进剂流量增加、推力升

高。图3中还给出了发动机主要参数如涡轮泵转

速、发生器压力、推力室压力的仿真计算结果与

地面试验结果的对比。与地面试验数据的比较表

明，计算结果均与试验值吻合地很好，验证了仿

真结果的正确性。

(b)Normalized preburner prossUl'e ((1)虬II’realized lhmst rhamt*el’pressure

图3仿真结果和试验结果对比

Fig．3 Comparison between ground-test results and simulation mslllts

Normalized time

(a)Normalized flow regulator pressure drop

and mixture ratio of the thrust chamber

0，0 0．2 0．4 0．6 0，8 1 0

Normalized time

f})1 Normalized temperature and fuel mass

flow rate of the prebumm’

P)Nonnalized inlel pressure and

rPv(du——tion of Ihe boost——pump

图4发动机推力调节过程仿真结果

Fig．4 Simulation results of engine thrust regl山血【lg process

3．1流量调节器加阶跃信号时系统响应特性

在额定工况下对调节器电机转角施加6。的阶

跃信号，涡轮转速、发生器压力、发生器温度以

及发动机推力随时间变化曲线如图5所示。

由以上仿真结果可以看出，当流量调节器电

机转角瞬时变大，进人发生器的燃料流量瞬时增

大时，发动机系统各参数均出现一定幅度的超

调，但超调量很小，且很快趋于稳态值。当调节

器电机转角瞬时变化量达到6。时，发生器温度、

发生器压力、推力室压力以及涡轮转速等参数中

最大超调量为3．5％。随后由于流量调节器的稳流

作用，进入燃气发生器的燃料流量趋于稳定，各

参数也趋于稳定，且达到稳定的时间较短，约

0．6 S左右趋于稳态值。

●

●

O

0

O
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U U U 2 0．4 0 6 U 8 I U 2

Normalized time

图5流量调节器加阶跃信号时系统响应特性

隐．5 Dy岫reapoase offlow re】g岫
船step Bi弘alis added

3．2调节速率的影响规律

由于发动机推力变化靠调节器实现，下面对

流量调节器调节速率对推力调节过程的影响进行

分析。图6所示为推力从低工况上调至额定工

况，调节时间分别为0．1 s，0．5 s和1．0 S时发动

机推力、发生器温度的变化情况。从仿真结果看

到，当调节时间为0．5 s和1．0 s时，调节过程均

没有出现大的变化峰值和波动现象，调节过程平

稳，系统工作稳定。但当调节时间为0．1 s时，

发动机参数会出现波动，其中发生器温度的波动

较大，这在发动机提高工况过程中具有一定的风

险。因为高工况下温度出现较大波动时，对应的

发生器压力也很高，容易造成涡轮的烧蚀。

由上分析可知，对于补燃循环发动机系统，

当发动机推力由低工况向额定工况调节，调节速

率较慢时(调节时间大于0．5 s)，推力调节过程各

参数过度平稳。但如果调节速率过快，会导致各

系统参数过渡过程振荡较大，对发动机工作的稳

定性和可靠性可能会造成不利的影响。因此，发

动机推力调节速率不宜过快。

(a)Normalized engine thnls! (b)Normalized preburner temperature

图6调节速率对发动机系统的影响

Fig．6 Effect 0f DegIll撕ng rate Oil the吼g．me system

3．3大范围调节过程中组合件工作适应性分析

发动机系统推力调节过程，各组合件的工作

点通常会偏离设计点，此时会引起性能下降，严

重时会导致无法正常工作。因此，必须对推力大

范围调节过程中的组合件适应性进行研究。

图4(a)给出了发动机推力由低工况上调至

额定工况时推力室混合比变化情况。由图4(a)

可知，在发动机推力调节过程中推力室混合比变

化不大。这是由于该发动机采用的是涡轮泵同轴

式，主涡轮转速增加时氧化剂流量和燃料流量同

时增加。推力调节过程还影响推力室的强度、冷

却性能和稳定性。发动机推力越大，室压越高，

热流密度也越大，同时推力越大，流经冷却通道

的燃料流量越大，冷却性能越好。

发动机推力调节过程对发生器的影响较大，

由于推力调节是通过改变发生器的混合比和温度

来实现的，因此推力在大范围变化时，发生器的

混合比和温度变化很大。图4(b)给出了发动机
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推力上调时发生器温度变化情况，推力升至高工

况时温度升高了84℃，富氧燃气温度升高影响

燃气导管和涡轮的可靠性。因此，补燃循环发动

机推力最大上调幅值不宜过大。推力下调时，发

生器的温度降低，混合比变大，燃料流量大幅减

小，喷嘴压力减小，影响发生器的燃烧稳定性。

对于涡轮泵而言，推力升高时发生器燃气的

温度升高，影响涡轮的工作可靠性。推力降低时

还影响氧泵汽蚀程度。推力降低后，氧预压泵的

转速减小，预压泵的流量也减小，两种因素综合

影响后氧泵人口压力变化较小，如图4(c1所示。

流量调节器是推力调节的控制元件，但推力

调节反过来影响流量调节器的工作环境。根据流

量调节器的工作原理，流量调节器压降只有在一

定范围内才能正常工作。在推力调节过程中，流

量调节器的压降随着推力的上升而增加，随推力

下降而降低，如图4(a)所示。因此，发动机推

力大范围调节时应保证流量调节器可靠工作。

4结论

通过建立补燃循环发动机推力调节过程的数

学模型，进行了发动机系统推力调节特性的研

究，根据仿真计算和结果分析，得到以下结论：

1)发动机推力调节过程仿真计算结果和实

际试验吻合较好，表明文中所建立的数学模型能

够真实地反映了补燃循环发动机推力调节特性。

2)额定工况下，给调节器施加干扰信号时，

发动机能在较短的时间内达到新的稳态，且参数

过度平滑，稳定性好。说明发动机调节系统的抗

干扰能力强，能保证较高的调节品质。

3)在一定速率下发动机推力的调节过程均

能保持平滑变化，推力调节过程各参数过度平

稳。但如果调节速率过快，会导致各系统参数过

渡过程振荡较大，可能会对发动机工作的稳定性

和可靠性造成不利的影响。

4)由于补燃循环发动机推力调节时，对发

生器温度的影响较大，推力向上调节幅度不宜过

大；发动机系统各组合件对推力大幅度向下调节

的适应性较强。
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