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500 t级液氧煤油补燃发动机起动过程仿真研究
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摘 要：500 t级液氧煤油补燃发动机是我国首台采用双推力室方案、自身分级起动方式

的重型液体火箭发动机。结合重型发动机特点建立了描述发动机起动过程的数学模型，通过

数值仿真分析了影响发动机起动特性的主要因素，确定了发动机的起动方案。研究结果表明：

液氧主阀和发生器燃料阀打开时差应确保发生器点火在氧头腔充满后进行；流量调节器的转

初级起始时间应早于推力室建压时间；燃料节流阀转大流量应在发动机起动受控段进行。
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Abs岫Ict：500 t thmst LOx／kerosene staged combustion cycle en酉ne is the first liquid propellant

rocket en百ne with dual—thmst ch锄ber system in China．The mamematical model of describiIlg the

stan-up process of en西ne was deVeloped based on the chamcteristics of the heaVy·du锣en百ne．The

sensitive parameters a仃lecting s切n-up characteristic of en酉ne were analyzed by means of m11Ilerical

simulation，so a reasonable s伽一up scheme of tlle en百ne was dete姗ined．The research results reVeal
that the gas generator(GG)should not ignite before the mixing head caVity of the GG has been丘lled

with liquid oxygen，the ignition of the combustion ch锄ber(CC)should lag behiIld the rise of the

temperature of me GG，and廿le t11rottle ValVe should be released to the main passage after stan-up of

the en百ne is under con仃01．

＆卵唧凼：LO)(他erosene rocket en百ne；dual—thlllst chamber；staged combustion cycle；s锄-up；
nI】merical Siml】1ation

收稿日期：2014一08—13；修回日期：2014—08—29

基金项目：中国航天科技集团公司支撑项目(2012JY02)

作者简介：李程(1987一)，男，硕士研究生，研究领域为液体火箭发动机系统仿真

万方数据



2 火箭推进 2014年12月

0引言

进入二十一世纪以来，我国航天事业取得了

巨大成就。随着我国载人航天和绕月飞行的成

功，载人登月、深空探测、发射大型空间站已成

为中国航天未来发展的重大目标，研制重型运载

火箭的大推力液体火箭发动机势在必行⋯。

500 t级液氧煤油补燃发动机将作为我国重

型、’大型运载火箭助推级和一子级动力装置使

用，重型发动机采用双推力室方案、自身起动方

式。与此同时，为提高火箭发射可靠性，要求发

动机先起动到初级工况，完成故障检测后转入额

定工况。这在我国液体火箭发动机工程研制中尚

属首次。

起动过程是液体火箭发动机最重要的瞬态过

程之一，因此在发动机研制过程中开展起动过程

仿真研究占有重要的地位。欧空局的液氢液氧膨

胀循环发动机VINCI【2]和俄罗斯的液氧煤油补燃

循环发动机RD一191【3]在研制初期便开展了瞬态过

程的仿真研究，这成为发动机首次试车获得成功

的重要因素。

本文以某重型液氧煤油补燃火箭发动机为研

究对象，建立了发动机的起动数学模型，并通过

数值仿真，深入研究了影响发动机起动特性的主

要因素，为制定合理的起动时序和控制方案提供

参考。

1发动机系统

图1为500 t级液氧煤油发动机的系统简图。

重型发动机为泵压式富氧发生器补燃循环双推力

室发动机，推进剂组元为液氧和煤油。发动机采

用双点火导管方案，燃气发生器和推力室均为化

学点火且互不影响，便于起动时序的选择和控

制。为提高火箭发射可靠性，发动机设置初级工

况用于故障诊断，完成故障检测后转入额定工

况。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、燃料预压泵、流量调节器、

燃料节流阀、流体管路等组成。

涡轮

氧化剂泵

点火导管

燃料
节流阀

图1 5帅t级液氧煤油补燃发动机系统简图

Fig．1 System∞heI嘲tic of5∞t岫t
LOx／kero踺ne rocket engi玳

2发动机起动过程简介

重型发动机限于结构特点，要求燃气发生

器、推力室点火柔和，起动过程平稳。起动时通

过高压气瓶挤压起动箱，高压煤油挤破两根点火

导管，点火剂分别充填至发生器燃料阀前和充填

推力室点火路。随后打开氧主阀，氧化剂在贮箱

压力下充填发生器氧头腔。经过一段时间后打开

发生器燃料阀，点火剂在吹除气体乳化作用下进

入发生器，与先前进人的氧化剂燃烧产生富氧燃

气驱动涡轮。为保证发生器点火柔和，流量调节

器需设置合适的起动流量。发生器点火后涡轮泵

转速迅速爬升，流量调节器开始转初级，煤油迅

速充填推力室燃料主阀后腔道，由于推力室压力

较低，大量煤油进入推力室与富氧燃气进行补

燃，推力室迅速建压。为保证推力室点火柔性和

控制推力室的建压过程，燃料节流阀需设置小流

量状态严格控制进入推力室的燃料流量。发动机

起动受控后燃料节流阀开始转至大流量状态。初

级工作状态稳定后，流量调节器开始转主级，转

入主级工作状态后，发动机进入主级工况。

3发动机起动动力学模型

3．1液体管路模型

研究发动机起动过程的低频动力学特性，流

体管路的数学模型可以采用集中参数法进行描

述，分开考虑流体的粘性、惯性和压缩性。具体

形式如下：
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R专}-pi-p。一}自。Ig。f (1)

箬譬：g面_gm。 (2)02出一YIIli Yme ～‘，

式中：q。为液体质量流量；pi和p。分别为管路进

口、出口压力；y为管路体积；口为流体音速；R

为管路惯性流阻。

3．2涡轮泵组件模型

补燃循环发动机主涡轮通常采用低压比的反

力式涡轮，氧主泵和燃料泵为具有高转速、高扬

程特点的离心泵。采用稳态关系式描述涡轮泵的

起动特性M。

涡轮功率：

胪‰旨Rr㈦筹)‘h ㈣

式中：q。，叼。，pi。和p。。分别为通过涡轮的质量流

量、涡轮的效率以及涡轮的人口压力和出口压

力；J|}为燃气的绝热指数；丁为涡轮人口的燃气

温度。

涡轮泵的功率平衡方程：

2订．牟=M一∑蛑。 (4)
d￡ 1一¨ 、’

式中：．，为涡轮泵转动惯量；n为涡轮泵转速。

3-3热力组件模型

热力组件包括发动机燃气发生器、推力室和

燃气导管，可统一建模f6】。该模型忽略了推进剂

的雾化、掺混、燃烧等复杂的物理化学及流动过

程，采用等效“时滞”进行描述；同时，假设热

力组件内的压力、温度等参数均匀分布[7】。热力

组件内组分的质量积累：

孚=g出一q幽一孚 (5)苫29mm—q幽一昔 【5’

孚‰吼。一孚 (6)

孚‰‰驴+詈+鲁 ∽亍2q呷一gmse+菩+芋 (／J

式中：m。，m。。和％分别为热力组件中积存的液

体燃料、液体氧化剂和燃气的质量；gd"g幽和

g删分别为流人热力组件的燃料、氧化剂和燃气

的质量流量；gd如，g一。和口。。分别为流出热力组

件的燃料、氧化剂和燃气的质量流量；下。和q分

别为氧化剂和燃料的转化时间。

燃气作功能力：

r。警=R 71(Kg，p)训尺瑚丁 (8)

式中：Rr(蜓，p)为对应于混合比K。和压力p时

的理论R丁值；n为逻辑损失系数。

3．4发生器燃料头腔乳化吹除模型

发动机起动时，为防止氧蒸汽窜腔和提高燃

料的雾化质量，发生器燃料头腔需用惰性气体进

行吹除。发生器燃料头腔模型为半经验模型。

发生器燃料头腔出口气体的质量流量：

9mh肛=蜮挚坷)(9)
式中：A．为混合头部气体速度系数；m为充填锋

面形状系数，m>>1时充填锋面为平面；(胪)，为
头腔出口气体的有效流通面积。

对于均相模型，根据马尔基涅利公式，两相

流压降、气体单独流过时的压降与液体单独流过

时的压降存在如下关系：

(△phfg)”=(△p。)“+(△p。)“ (10)

式中：△p。为气体单独流过时的压降；△p。为液体

单独流过时的压降。

gmhfe=gm坞9mh。y (11)

式中：q舭为头腔压力作用下的燃料流量；K，为

吹除气体携带系数。

3．5燃料节流阀模型

推力室燃料路设置燃料节流阀的目的是为控

制推力室的建压过程和调节}昆合比。燃料节流阀

可以为不同的方案和结构形式：对于中、小推力
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的液氧煤油发动机，该阀通常为气控活塞式结构，

特点为响应动作时间短；对于大推力的液氧煤油

发动机，该阀通常为电液压驱动式结构，特点为

便于控制燃料节流阀的转大流量过程。

虽然燃料节流阀可以有不同的方案和结构，

但是可以用统一的流量特性进行描述：
2

△pj《i9。j (12)

式中：￡和g畸分别为燃料节流阀的静态流阻系数

和流量。

—p0．13
十0．1 5
．“0．1 7

_““悄 ∥|||过J
O．0 O．2 O．4 0．6 0．8

NormaIized time

(a)燃气发生器温度

4仿真结果及分析

对于采用自身起动的补燃循环发动机，其起

动过程并不依赖于外能源，起动过程中对能量的

匹配要求非常严格，起动能量的不合理分配将导

致发动机起动失败。因此，为保证发动机可靠的

起动，需合理设置起动控制元件和起动时序，严

格控制起动过程中热力组件推进剂各组元的供应

和分配嘲。

Normalized time

(b)氧泵流量

图2氧主阀和发生器燃料阀不同打开时差对发动机起动特性的影响

I电．2 E脏ct ofdi疵他nt恤me l孵be细∞n o妯dant vmve and md valve 0fGG蛐cha豫cteris6岱of吼gi耻s缸ut

4．1氧主阀与发生器燃料阀打开时差

为防止发生器点火温度峰过高，采用富氧点

火方案。起动过程中先打开氧主阀，再打开发生

器燃料阀。两阀的打开时差直接影响发生器的点

火温度。

图2为氧主阀和发生器燃料阀不同打开时差

时发生器的温度和氧泵流量。由图2可知，时差

短，发生器内积存的氧化剂质量少，点火温度峰

高，此时涡轮泵起旋幅度较低，对应氧主泵后压

力较低，发生器点火时可能出现氧化剂断流或倒

流现象，伴随着燃气和燃料窜人喷嘴内腔产生爆

燃，损坏头腔。时差长，发生器内积存的氧化剂

质量较多，发生器的点火温度峰就低，且燃气湿

度较大，意味着燃气的作功能力较差，涡轮功率

在起动初期增长缓慢，也可能导致发动机参数出

现波动。

4．2流量调节器特性参数

4．2．1起动流量

由于发动机采用自身起动方案，氧主阀打开

后，氧化剂的供应依赖于氧贮箱和液柱的压力，

供应能力有限。因此，需要选取合适的起动流量

满足发生器点火要求【9】。

图3为流量调节器不同起动流量(分别占额

定流量的7％、11％和16％)对发动机起动过程

的影响。由图3可知，当起动流量减小时，发生

器点火温度峰降低，主涡轮转速随起动流量的减

小爬升速率趋于缓慢，推力室建压后转速、温度

等参数波动增大。当起动流量增大时，发生器的

点火温度峰高。对于采用自身起动的液氧煤油发

动机，必须确保发生器压力平稳地增高，如果起

动流量过大，发生器点火后发生器压力迅速上

升，达到甚至超过发生器氧头腔压力，将导致氧
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化剂出现断流甚至倒流现象，伴随燃料窜入喷嘴

内腔产生爆燃，破坏喷注器等组件结构，导致起

动失败。

4．2．2转初级起始时间

发动机起动时，流量调节器的转初级起始时

间是一个非常重要的控制参数。发生器点火成功

0·8

≤O．6

哥
．曼

趸04
苫
Z

0．2

后，涡轮泵转速迅速爬升，进入发生器的氧化剂

迅速增加，由于补燃循环发动机起动过程中流量

调节器设置了起动流量，导致发生器内组元的混

合比升高，发生器温度较低。为了保证推力室建

压时涡轮有足够的输出功率，需对流量调节器进

行转级。

O 2 O．4 0．6 O．8
O 0 O 2 O．4 0．6

0·8

Normallzed time
Normalized tim。

(a)主涡轮泵转速 (h)燃气发生器温度

图3流量调节器起动流量对发动机起动特性的影响

Effect of iIIitial fuel mass now rate of now regulator on characteristics of engine start

Normallzed C1me Normalized time

㈦手涡轮泵转速 (}¨燃气发，仁器温度

图4流量调节器转初级起始时间对发动机起动特性的影响

矾g．4 E觚t of∞nve商on 6砒ofnow嗍：．1la附佃ch棚cteri鲥璐ofengine stan

图4给出了流量调节器转初级起始时间对起

动特性的影响。由图4可知，流量调节器的转初

级起始时间决定着发生器温度开始上升的时间。

当流量调节器的转初级起始时间提前时，造成发

生器点火温度峰升高，点火冲击增大。当流量调

节器转初级起始时间延迟时，涡轮泵转速爬升速

率变慢，发生器温度开始上升时间有所滞后，可

能导致发生器温度上升时间晚于推力室建压时

间，推力室建压后涡轮泵剩余功率不足，导致发

动机参数出现大幅度的波动。

3g

O

n

O
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4．3燃料节流阀特性参数

4．3．1燃料节流阀小流量状态流阻

在发动机起动不受控段，推力室建压过程异

常迅猛。发动机起动时，为了控制建压幅度和速

率，需通过燃料节流阀设置小流量来控制进入推

力室的燃料流量，确保推力室点火柔和、发动机

起动平稳【101。

图5为燃料节流阀不设小流量状态和设置小

流量状态为12倍额定流阻时对发动机起动过程

的影响。由图5可知，当燃料节流阀不设小流量

时，由于推力室点火时进入推力室的燃料流量

大，室压爬升迅速，对涡轮压比影响较大，导致

涡轮输出功率迅速减小。推力室建压后，发生器

温度、氧化剂流量和燃料流量等参数波动加剧。

分析可知，对于燃料节流阀小流量状态流

阻：一方面应保证不因流阻过大而出现涡轮泵

飞转现象；另一方面不因流阻过小出现严重的

涡轮泵剩余功率不足现象，影响发动机的正常

起动。

4．3．2燃料节流阀转大流量起始时间

如前所述，发动机起动初期节流阀为小流量

状态，目的是为了控制建压速率，从而控制涡轮

泵的剩余功率。当发动机受控后，可以通过液压

伺服机构改变燃料节流阀的流通面积，燃料节流

阀逐渐转至主通道状态，进入推力室的燃料流量

也随着增加。

Normalized tim。
Normalized tjme

(a)燃气发生器温度 (1，)燃料一级泵流量

图5燃料节流阀流阻对发动机起动特性的影响

Fig．5 Effect of now resistance Of fuel throttle Valve on characteristics of engine start

Normalized tlme Nonllalizcd【ime

(a)燃气发生器温度 (bJ氯泵流量

图6燃料节流阀转大流量起始时间对发动机起动特性的影响
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图6所示为燃料节流阀不同时间转大流量对

起动特性的影响。由图6可知，当燃料节流阀的

转大流量时间提前，推力室建压后，涡轮泵转

速、氧化剂流量下降幅度更大，发生器的温度峰

也明显增大，发动机参数波动加剧。两方面原因

导致上述现象：一方面燃料节流阀提前转大流量

将引起推力室建压速率和幅值增大，导致涡轮压

比和流量急剧减小；另一方面燃料流量的增加，

使燃料泵消耗的功率增大。由此引起涡轮泵剩余

功率不足现象更加严重，导致起动参数出现较大

的波动。当燃料节流阀在发动机受控后转大流量

时对涡轮功率影响较小。因此，发动机参数波动

较小。

5结论

500 t级液氧煤油补燃发动机采用自身起动

方式，起动过程需设置合理的调节控制元件和阀

门打开时序，确保发生器和推力室点火柔和、发

动机起动平稳。结合发动机的工作特点，建立了

描述发动机起动过程的数学模型，深入研究了影

响重型发动机起动特性的主要因素，确定了发动

机的起动程序。根据仿真计算和结果分析，得出

以下结论：

1)氧主阀和发生器燃料阀的打开时差应确保

发生器点火在氧头腔充满后进行。

2)流量调节器的转初级起始时间应早于推力

室开始建压的时间，确保推力室建压时涡轮泵有

足够的剩余功率。

3)发动机起动时，燃料节流阀应设置小流量

状态，节流阀转大流量应在发动机受控后进行，

避免参数出现较大波动。
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