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某型二级发动机混合比调节特性分析
刘 上，韩红伟，Y_．／g巧17，Y-E杰，熊莉芳，程晓辉，叶力华

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：为了提高火箭运载能力，常规二级发动机设置了混合比调节系统。通过建立发

动机系统非线性静态特性仿真模型，并结合地面试车数据，开展发动机混合比调节特性分析。

结果表明：发动机的混合比调节范围达到一3．13％～+3．20％，完全满足火箭推进剂利用系统的要

求，且有一定的余量；混合比调节系统既达到了调节发动机混合比的目的，又能保持发动机

的推力基本不变。采用静态仿真模型可以很好地描述发动机稳态工作过程中的混合比调节特

性，具有较高的精度。
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Abstract：A mixture ratio regulating system is added to the second—stage liquid rocket engine to

improve its payload．The mixture ratio regulating characteristics of the engine are analyzed by the

non—linear steady simulation model and the hot—test data of the engine system．The analysis results

show that the mixture ratio regulating range covers from一3．13％to 3．20％．which completely agrees

with the requirement of the rocket propellant utilization system and has a certain margin．With the

mixture ratio regulating system，the regulating target of the mixture ratio is satisfied，while the engine

thrust is kept．The model in this paper can simulate the mixture ratio regulating characteristics and has

high precision in the steady operation process ofthe engine．
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O 引吾

液体火箭发动机在实际工作中，不可避免地

受到内、外各种干扰因素的影响．使得推力和混

合比偏离额定设计值：对于固定推力和固定混合

比的发动机，如果推力和混合比的偏差太大，不

仅影响运载能力，而且还影响飞行精度。过大的

混合比偏差会使推进剂的一种组元过早耗尽，而

另一种组元出现大量剩余?对于二级发动机而

言，混合比的偏差对运载能力的影响比一级发动

机更大。因此，有必要通过测量贮箱中推进剂组

元的剩余量，对发动机的混合比进行实时调节，

使得两种推进剂接近于同时耗尽，能够减小推进

剂的安全加注余量，最大程度上提高火箭的运载

能力卜⋯：

L．Casalino等以火箭的运载能力最大为目

的，研究了氢／氧发动机的混合比优化控制策略，

提出了在弹道初期采用高混合比，而在弹道末期

采用低混合比的方式，要求发动机的混合比能够

连续调节13-41：李玲玲介绍了我国某型氢氧发动

机在液氧主路上设置两个旁通阀，可以实现三种

混合比状态的阶跃式调节吲。我国液氧煤油补燃

发动机在发生器燃料路和推力室的燃料主路分别

设置流量调节器和燃料节流阀，可以实现推力和

混合比的大范围连续调节旧】：国内学者基于非线

性静态特性仿真，对液氧煤油补燃发动机的调节

特性开展了大量的研究工作I 8。mI。刘红军通过添

加发动机的约束条件，求解m了发动机推力和混

合比的稳态最大可调域【8I：张小平分析了补燃发

动机的最佳推力调节方案，并分析了推力调节对

发动机其他参数的影响规律川：王海燕Itol开展了

发动机混合比性能的可靠性分析：

某型常规二级发动机在原系统方案基础上，

在推力室燃料供应系统中设置旁通路，通过调节

旁通路的流阻和燃料流量，进入推力室的燃料总

流量随之变化，使得发动机的混合比满足在一定

范同内连续调节的要求：对于载荷较高、运载能

力较为紧张的某型火箭，第二级采用推进剂利用

系统后，有效载荷提高了700 kg，充分发挥了火

箭的运载潜力。

受早期计算能力的限制，历史上对二级发动

机混合比的调节特性分析主要基于小偏差计算，

发动机实际混合比的变化与调整计算值存在一定

的差异。本文针对二级发动机的系统特点，在发

动机系统非线性静态特性仿真的基础上，结合试

车数据，分析发动机在混合比调节过程中的实际

特性。

1发动机系统及混合比调节器特点

某型二级发动机的系统简图如图1所示。为

了提高发动机在额定工作点的参数精度，推力室

供应系统、燃气发生器供应系统和隔板冷却路均

设置有汽蚀管，即采用了“全汽蚀管”系统方

案。在汽蚀管汽蚀工作条件下，通过汽蚀管的流

量完全由汽蚀管前的压力决定，而汽蚀管下游流

阻和压力的变化不影响发动机的流量，可以提高

发动机额定工作点下性能参数的精度。

。’仆‘

图l二级发动机系统简图

Fig．1 Schematic of the second—stage

liquid rocket engine

为了满足飞行过程中发动机混合比实时调节

的需要，在原固定混合比发动机的基础上，在燃

料主阀出口至推力室头腔之间增加一个旁通管

路，安装混合比调节器。调节器由阀门、步进电

机和传感器组成。飞行中，通过测量贮箱剩余液

位，箭载计算机经过计算，发出脉冲信号。步进
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电机收到脉动信号后，带动阀门直线运动，改变

调节器的开度和流阻，从而改变该旁通路的燃料

流量，最终使得推力室的混合比随之变化，达到

精确调节的目的。

相比在推力室燃料主路中设置调节装置，混

合比调节器安装在旁通管路中优点是：流过调节

器的流量小，所需的控制力矩也小，调节器的体

积和重量也小；缺点是：混合比的最大调节范围

受限。但对于火箭的推进剂利用系统，混合比变

化范围要求不大，调节能力可以满足需要。对调

节器还采取了故障防护措施，具有断电自动回零

位的能力，一旦某一环节发生故障，调节器自动

恢复到中间开度，其流阻固定在额定值。

在额定点处，通过发动机系统调整计算，首

先获得在额定流量下调节器需要的压降，再通过

小偏差计算获得在不同混合比下的调节器流量和

调节器压降。混合比调节器根据发动机系统调整

计算结果，通过液流试验，寻找同时满足调节器

流量和压降条件下对应的步进电机脉冲数(表征

调节器的开度)。最终将液流试验的流量和电机

脉冲数提供给火箭控制系统，用于火箭飞行中的

混合比反馈控制。

2发动机系统非线性静态数学模型

根据二级发动机的系统特点和稳态工作过

程，建立各组件的静态方程如下。

2．1离心泵模型

描述泵特性的主要参数包括流量、扬程、转

速、功率和效率。一般采用水试确定泵的扬程、

功率和效率特性：
2

扬程：ap--a·n。‘JD“⋯q。+c。导
P

2

功率：p=A·n～·p+B·n。·qm+c⋯导
P

效率：77：塑
P‘J9

2．2冲击式涡轮模型

r生上1

功率：P12"gm．旨氓；‘T。’l 1一引l

涡轮流量：

。一趔：旦i．‰2而‘ ，⋯堕P≤(音)扛1＼，c十1／

效率："r／=a2‘(专h‘(专)+ao
2．3燃气发生器模型

由于燃气发生器的混合比设计值和调整目标

值均为0．205，在发动机工作过程中发生器的混

合比变化很小，可以认为发生器的室压只与发生

器内燃气流量成正比。

p％=Kf。(g。ggf+g。ggo)

其中，根据试车统计室压比值系数E=1．030

MPa。s／kg。

2．4燃烧室模型

推力室各参数的主要因素是发动机的混合比

和推力室压力。推力室的特征速度随混合比和室

压存在一定的变化。由于推力室压力在工作中变

化较小，混合比变化范围也不大，为了简化起

见，根据统计值，室压简化为只与进入推力室的

推进剂总流量成正比：

P。=K。，。(g，Mf+gmgbf+gmqf+qm。。)

式中：根据试车统计室压比值系数K一0．02736

MPa·s／kg；g。，为推力室燃料主路流量；qmgbf为隔

板冷却路流量；qmtjf为混合比调节器路流量；g。。

为推力室氧化剂主路流量。

2．5汽蚀管模型

在稳态工况下，发动机各汽蚀管均满足汽蚀

工作条件，通过汽蚀管的流量只取决于汽蚀管的

入口压力和汽蚀管自身的流阻系数。汽蚀管的流

量方程：

q：=罕
式中：Pi，为汽蚀管的入口压力；P。为推进剂在当

前温度下的饱和蒸汽压；A为当前汽蚀管的流阻

系数。

2．6节流组件模型

对于喷注器、冷却通道、主阀、节流圈等固

定节流组件，可以根据液流数据获得流阻系数。

霈
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对于混合比调节器，在每一个开度位置下，也是

固定节流组件，不同的开度下，流阻系数不同。

节流组件的方程如下：

卸《盟P
2．7系统平衡方程

系统流量平衡方程：∑q曲。=∑q⋯

节点压力平衡方程：pi。-p。。+△p

涡轮泵功率平衡方程：P。=∑PD

2．8求解方法

根据上述各组件的静态方程建立发动机系统

静态数学模型，在本文中一共有27个非线性方

程组，它描述了组件特性参数、人口参数和调节

参数与发动机性能参数之间的关系：

F(A，CJ)=0

首先给出系统变量初始值xo，经过拟牛顿法

隐式迭代求解达到收敛要求(方程误差6<104)

后，即求出当前条件下系统静态工况参数。

3仿真结果与分析

3．1仿真结果与试车数据对比

根据二级发动机某次试车情况，按照上节静

态仿真模型，在相同的启动阀入口压力条件下开

展静态计算，将计算结果与该次试车平稳段20～

50 S之间平均值进行对比，如表1所示。

表1静态仿真与试车实测值

Tab．1 Results of steady simulation and engine test

由表l可得，涡轮泵转速仿真计算值略高于

实测值，而推力室喷前压力和推进剂流量略低于

实测值，可能的原因是仿真模型中离心泵效率略

低于实际工作，或者仿真模型中泵后流阻值略高

于实际发动机工作。静态仿真计算结果与试车平

均值之间最大的误差在1．3％以内，混合比的偏

差在0．5％以内，表明静态仿真模型可以较准确

地反映发动机真实参数和混合比。下文基于此仿

真模型和该次试车数据进行发动机混合比调节特

性分析。

3．2发动机稳态调节特性

根据二级发动机该次试车用调节器的液流试

验，不同步进电机脉冲数下的调节器流量和压降

变化如图2所示。图2中不同的步进电机脉冲数

对应不同的调节器开度，随电机脉冲数的增大，

通过调节器的流量增大，调节器的压降降低，即

调节器的流阻系数降低。

一’
‘z

姜兰
遨＼

幽里

电机脉冲数

图2调节器液流特性

Fig．2 Characteristics of the regulator in Hquld flow test

根据图2中调节器的液流特性，在发动机标

准人口压力条件下，求解发动机稳态参数随调节

器电机脉冲数的变化特性如图3所示。由图3(a)

可知，在调节器的调节范围内，发动机的混合比

相对变化范围为一3．13％一+3．20％，超过了火箭推

进剂利用系统±2．75％的需求范围，混合比调节能

力完全满足要求，且有一定的余量。图3(a)中发

动机真空推力的相对变化范围只有一0．1 13％～+

0．1l％，真空推力的变化范围远小于混合比的变

化，即发动机推力对混合比调节器的敏感性很

低。说明该调节系统既达到了调节发动机混合比

的目的，又能保持发动机的推力基本不变。
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图3发动机稳态参数随调节器电机脉冲数的变化关系

Fig．3 Variation of static parameters with pulse number of regulator electrical motor

由图2和图3可以获得在混合比调节过程中

发动机稳态参数的变化规律：随着调节器电机脉

冲数的增加，调节器流阻降低，经过调节器的燃

料流量增大，发动机的燃料总流量也增大，燃料

泵消耗的功率增大，导致涡轮泵转速降低，使得

发动机的氧化剂流量也降低，一方面进入推力室

的燃料流量增加，另一方面进入推力室的氧化剂

流量减小，从而进入推力室的推进剂总流量基本

不变，因此发动机的推力和推力室喷前压力均变

化很小。

3．3发动机实时调节特性

地面试车中通过控制程序实时调节电机的脉

冲数，使得通过调节器的流量成台阶形变化，以

验证发动机在工作过程中的混合比实时调节特

性。试车中300～600 S之间调节器流量的试前控

制时序如图4中实线所示。在该次发动机试车入

口压力条件下，根据控制时序所对应的调节器液

流数据，通过静态仿真程序计算发动机调节过程

中调节器实际的流量变化，如图4中虚线所示。

图4表明仿真计算出的调节器流量与试前控制时

序吻合很好。在调节器开度较大的时间段内，计

算值略大于图4中的试前调整值，原因是在静态

程序中发动机参数进行了重新平衡，调解器压差

不同于采用小偏差法获得的试前调整值。

将发动机试车混合比实时调节过程(300～

600 s)的测量数据与静态仿真结果进行对比，如

图5所示。其中图5(a)～图5(Ode各参数以表1中

20～50 s试车时均值为基准进行无量纲化。试车

中300～600 S相对20。50 S外界条件的不同主要

是模拟过载，氧化剂入口压力增大了0．3 MPa。

，
驴
∞

兰
＼
蚓

媸

图4调节器流量控制理论值与仿真计算值对比

Fig．4 Comparison between theoretical value and

simulation results for the flow control of the regulator

图5表明在发动机的混合比调节过程中，仿

真计算出的参数变化规律与测量值完全一致。混

合调节过程中涡轮泵转速、氧化剂和燃料总流量

变化比较明显。涡轮泵转速的变化方向与氧化剂

流量的变化方向相同，而与燃料流量的变化方向

相反，该规律与图3(b)中各参数随调节器脉冲数

的相对变化规律相同。图5(d1中混合比的变化方

向与图5(a1中涡轮泵转速的变化方向相同。飞行

中可以通过测量涡轮泵转速的变化，直观地反映

发动机混合比的实时变化。

另外，图5(a)～图5(c)中各参数的测量值均高

于仿真计算值，其误差大于表1中20～50 s之间

的计算误差。这是由于该发动机存在随试车时问

万方数据
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增加而工况缓慢增加的固有特性，导致在300～

600 S之间发动机工况增大，转速和流量的测量

值比仿真值整体上都偏高。而图5(d)中发动机混

合比的测量值与仿真值吻合很好，其中300～330 s

之间的计算误差为+0．354％，与表1中的误差相

当。说明虽然随着工作时间的增加，发动机工况

有所爬升，由于氧化剂流量和燃料流量都是整体

a)转速

增大，对混合比的影响很小。

由图5(d)可得，在300。600 S之间，发动机混

合比测量时均值的变化范围为2．130 6～2．269 5，

调节能力达到一0．068 8～+0．070 1，仿真计算的混

合比调节范围为一0．068 7。+0．069 7。因此，稳态

仿真计算模型能够很好地描述发动机整个稳态工

作过程中的混合比调节特性，具有较高的精度。

n 7垃二巩fJl擎。j十：fj《i}li (t11发动fJlfi￡?÷I L

图5发动机混合比实时调节过程试车数据与仿真计算对比

Fig·5 Comparison between hot-test data and simulation results during mixture ratio regulation of the engine

4结论

针对某型二级发动机的混合比调节过程，结

合非线性静态仿真计算和地面试车数据，开展分

析，获得结论如下：

1)在调节器的工作范围内，发动机的混合

比范围达到一3．13％～+3．20％，完全满足火箭推进

剂利用系统的要求，且有一定的余量；

2)在调节发动机混合比调节过程中，涡轮

泵转速、氧化剂流量和燃料流量变化比较明显，

但发动机推力和推力室喷前压力的变化相对较

小；

3)发动机混合比实时调节过程中，混合比

的变化方向与涡轮泵转速的变化方向一致，可以

在飞行中用于判断发动机混合比的调节过程。

采用静态仿真模型可以较准确地求解发动机

万方数据
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的稳态参数和混合比，也能很好地描述发动机整

个稳态工作过程中的混合比实时调节特性，具有

较高的精度。
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