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小推力泵压式发动机自身起动过程仿真分析
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摘 要：根据二级箭体钝化处理的需要，小推力泵压式游动发动机需要在低入口压力下

实现自身起动，进入稳态工作。在MWorks通用仿真平台的基础上，建立发动机起动过程系统

仿真模型，通过试车数据验证了仿真模型的合理性。进一步分析了发动机的入口压力条件、

主阀流阻以及环境压力对发动机起动过程的影响。结果表明：发动机能够实现自身起动，但

起动过程较长；氧化剂的入口压力对发动机自身起动过程影响很大，氧化剂入口压力降低，

涡轮泵起旋时间延迟明显，起动品质变差；降低发动机主阀流阻，能够使涡轮泵起旋时间提

前，改善起动品质；环境压力降低使推进剂充填过程加快，涡轮泵起旋和工况爬升加快，有

利于发动机的自身起动过程。
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Simulation of self start··up process for low

thrust pump-·fed rocket engine
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Abstract：According to the need of passivating treatment for the second-stage rocket body,the

low thrust pump—fed swinging rocket engine needs to be started up by itselfat low inlet pressure．In this

papeq the system transient simulation model of engine start-up process is established on the basis of

MWorks general simulation platform，and it is validated with the hot test data．The influences of

oxidizer inlet pressure，main valve flow resistance and ambient pressure on the engine start—up process

are further analyzed．The results indicate that the swinging rocket engine can realize selfstart—up，but its

start·-up process is long；the oxidizer inlet pressure has a tremendous influence on self start·-up process

ofthe engine，that is，ifthe oxidizer inlet pressure is reduced,the time ofturbo-pump beginning rotation

will be delayed obviously and the quality of start—up process will become worse；if the main valve flow

resistance is decreased，the beginning time of turbopump rotation will be moved up and the quality of
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start-up process will be improved；the deduction of the ambient pressure can accelerate the process of

propellant filling，turbopump beginning rotation and the engine pressure rising，which is favorable for

the engine selfstart-up process．

Keywords：liquid rocket engine；low thrust pump··fed engine；self start·-up；simulation analysis

U 引吾

某型运载火箭发射完成后，由于二级在轨运

行时间较长，贮箱中残余的推进剂长时间受环境

影响，可能造成箭体爆炸，形成大量空间碎片。

为了对火箭二级进行钝化处理，经过论证，可以

尝试再次打开小推力泵压式游动发动机的阀门，

使残余推进剂在剩余贮箱压力下进入发动机，爬

升至稳态工况，产生稳定的推力，将二级箭体变

轨，尽早进人大气层烧毁。

作为小推力的泵压式火箭发动机，能否在无

火药起动器的情况下，只依靠贮箱压力爬升至稳

态工况，成为该方案能否实现的关键。发动机二

次工作时，贮箱无增压气体，且箱压已经大幅降

低，这对泵压式发动机的起动带来较大的困难。

为此，有必要开展发动机自身起动过程的仿真计

算以及试车验证。如果起动成功，该发动机将是

我国第一个完全靠箱压实现自身起动的开式循环

泵压式火箭发动机。

国内对大推力液氧煤油补燃循环发动机的自

身起动过程积累了丰富的工程经验，在起动过程

仿真上也取得了许多有价值的成果岬1。俄罗斯在

液体火箭发动机工作数学仿真方面进行了深入研

究，Be；meB系统地建立了描述液体火箭发动机瞬

变过程的集中参数模型【71。欧空局在VINCI发动

机研制初期进行了大量的瞬态特性仿真研究，以

预估发动机起动和关机过程的瞬态特性以及潜在

的失效模式【81。日本通过开发液体发动机瞬态特

性仿真软件，分析了LE一7A的起动瞬变特性，

并应用到地面试验中【9I。对于本文中的小推力泵

压式发动机，由于燃气发生器自身起动能量小，

起动速度较慢，国内外很少采用自身起动方式，

对其开展的研究也较少。

本文在相关文献的基础上，基于Mworks通

用仿真平台，建立发动机起动过程的系统仿真模

型。通过试车数据验证了仿真模型的合理性，并

分析发动机的人口压力、主阀流阻以及环境压力

对发动机起动过程的影响，为后续工程研制提供

一定的参考。

1发动机系统特点及自身起动过程

发动机工作原理如图1所示，主要组件包括：

四台摆动推力室、燃气发生器、氧化剂泵、燃料

泵、涡轮、火药起动器、氧化剂主阀、燃料主阀、

气蚀管、节流圈、供应管路等。发动机主阀相当

于并联的两个电爆阀，设置在泵后的主路上，一

次工作路为常开，二次工作路为常闭。作为常规

推进剂小推力燃气发生器循环发动机，自身起动

过程与大推力的补燃发动机存在很大的不同。

发动机一次工作结束时氧化剂和燃料主阀一

次工作路的电爆管同时通电，切断推进剂供应，

实现关机。一次工作关机后，在地面试车中，采

用氮气对主阀后的管路进行吹除，排空残存的推

进剂；在飞行中，主阀后推进剂自然蒸发排空。

图1小推力泵压式发动机简化系统图

Fig．1 Schematic of low thrust pump-fed

rocket engine system
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动机二次起动时，火药起动器内无药柱，只

作为一个空腔。燃料主阀二次工作路电爆管先通

电打开，燃料经过旁通路充填主阀后主系统和副

系统腔道。间隔一段时间后，氧化剂主阀二次工

作路电爆管再通电打开，氧化剂开始充填主阀后

腔道。由于推力室采用燃料再生冷却，燃料充填

至推力室头腔的时间长于氧化剂。通过氧化剂主

阀二次工作路电爆管通电时序的设置，使得氧化

剂和燃料接近于同时进入燃烧室。但是另一方

面，由于氧化剂副系统的汽蚀管喉径非常小，氧

化剂充填燃气发生器头腔的过程很慢。在保证推

力室中氧化剂和燃料接近同时流出推力室喷嘴的

条件下，燃料先于氧化剂流人燃气发生器内，可

以保证燃气发生器一直处于富燃环境工作。

在涡轮泵未起旋的时间内，推力室和燃气发

生器在箱压的挤压下处于低工况工作。当发生器

室压和流量达到一定值后，涡轮发出的功率克服

初始阻力，使得涡轮泵顺利起旋。当泵产生扬程

后，持续增大进入发生器的流量和室压，增大涡

轮功率，使发动机工况逐步爬升，最终达到稳态

工况。

2发动机起动过程数学模型

基于MWorks仿真平台，搭建了发动机自身

起动过程的通用系统仿真模型，如图2所示。
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图2发动机自身起动过程通用系统仿真模型

Fig．2 General simulation model for engine

self start·up process

模型中包括集中参数的燃烧室模型【7】、燃气

发生器模型、冲击式涡轮模型、离心泵模型和集

中流阻模型。对主阀后管路和推力室头腔、燃气

发生器头腔建立液体充填模型【71。将推力室和燃

气发生器的喷嘴简化为相同流阻系数的节流组

件，副系统汽蚀管也简化为相同流阻系数的节流

组件。

3仿真结果与分析

3．1仿真结果和试车结果对比分析

按照氧化剂入口压力0．287 MPa，燃料入口

压力0．283 MPa，进行了发动机自身起动过程仿

真，将涡轮泵转速和推力室喷前压力与试车结果

对比，如图3和图4所示。仿真计算和试车结果

都表明在较低的入口压力下发动机能够实现自身

起动，只是起动的时间较长。

图3涡轮泵转速

Fig．3 Rotation velocity of turbopump

图4推力室喷前压力

Fig．4 Pressure before thrust chamber injector

由图3和图4可见，仿真计算中涡轮泵起旋
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4 S后转速才达到稳态值，而试车中涡轮泵从起

旋至达到稳态值接近5 S。仿真计算和试车结果

差异主要在10 000 r／min以下的低工况时段，仿

真计算的起动上升速率明显快于试车测量值。分

析原因主要是在低工况下，发动机的燃气发生

器、涡轮泵的实际效率都明显降低，存在效率分

层问题，而仿真计算中涡轮泵的效率采用额定点

附近的水试数据和经验公式，也未考虑低工况导

致燃气发生器燃烧效率的降低，从而导致了仿真

计算中在低工况下发动机参数的上升速率高于实

际试车值。在转速超过10 000 r／min后，两者的

上升过程基本一致。

因此，仿真模型中，低工况下涡轮泵、燃气

发生器的效率有待进一步修正，其余模型能够合

理地反映发动机的自身起动过程。

仿真计算的推力室、燃气发生器室压和推进

剂流量如图5～图7所示。图5中推力室建压时

间略早于燃气发生器，图6中氧化剂和燃料接近

于同时进入推力室，产生小幅的压力峰。图7中

燃料比氧化剂先进入发生器，原因是氧化剂副系

统汽蚀管喉径小，充填过程很慢。发生器建压

后，其室压在2-6 S内长时间维持低压状态，并

且存在一定的压力和流量振荡，燃料流量的振荡

幅值更为显著，原因是燃料副系统的阻抗小于氧

化剂路。

图5推力室和发生器室压

Fig．5 Pressure of thrust chamber and

gas generator chamber

在6 S之后，随着涡轮泵开始起旋，燃气发

生器室压和流量在振荡过程中上升的速率增大，

振荡幅值逐步减小。当室压超过一定值后最终消

失。随着燃气发生器室压、流量以及涡轮泵转速

形成正反馈，所有参数同步上升至稳态工况。在

2-6 S挤压工作时间段内，推力室和燃气发生器

发生振荡燃烧，较为危险，应尽量缩短，提高发

动机起动品质。

图6进入推力室的推进剂流量

Fig．6 Propellant flow rate entering the thrust chamber

图7进入燃气发生器的推进剂流量

Fig．7 Propellant flow rate entering the gas generator

3．2入口压力对发动机起动过程的影响

根据仿真计算与试车结果，氧化剂进入发生

器的时刻决定着燃气发生器建压时刻，进而决定

着涡轮泵起旋时刻，仿真计算中改变氧化剂的入

口压力，其他条件相同，计算结果如图8所示。

由图8可得，氧化剂的人口压力对发动机自

身起动过程影响很大。氧化剂人El压力从0．287

MPa提高至0．32 MPa，则涡轮泵起旋的时刻提前

约3 S；氧化剂人口压力从0．287 MPa降低至

0．27 MPa，则涡轮泵起旋时刻延迟5．4 S。涡轮泵

起旋后，转速的爬升过程基本一致。氧化剂人口
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压力对推力室的建压时刻影响不大。氧化剂人口

压力提高后，燃气发生器在低压挤压下工作的时

间大大缩短，而随入口压力的降低，燃气发生器

低压工作的时间显著延长。

发动机人口压力直接决定了在挤压条件下燃

气发生器所能达到的室压和流量，而燃气发生器

的室压和流量决定了涡轮的初始功率。根据图8

的计算结果可知：如果氧化剂人口压力低于一定

值，涡轮泵将难以起旋，发动机不能实现自身起

动。

。-)ir【f5轮泉转速 (I，)推力窜爪力 fc)发生器爪力

图8氧化剂入口压力对发动机起动过程的影响

Fig．8 Influence of oxidizer inlet pressure On engine start-up process

3．3主阀流阻对发动机起动过程的影响

发动机主阀结构中，一次工作路的流阻很

小，但二次工作路的流阻较大，二次工作路的流

阻系数约为一次工作路的18．1倍。由于发动机主

阀位于泵后主路上，其流阻特性不但影响推进剂

的充填过程，也直接影响挤压工作时进入发生器

的流量，进而影响涡轮泵起旋的时刻和上升速

率。因此，有必要分析降低发动机主阀流阻对发

动机自身起动过程品质的影响。

由于氧化剂主阀和燃料主阀结构完全相同，

按照同时降低两个主阀二次工作路流阻系数，假

设主阀流阻系数分别降低l／2和2／3，其他条件

不变，发动机的起动过程如图9所示。

由图9可见，降低发动机主阀流阻后，可以

使得涡轮泵开始起旋的时刻有所提前。如降低主

阀流阻系数一半，则涡轮泵起旋时刻提前0．65 S。

发动机主阀流阻降低后，推进剂充填过程加快，

推力室和发生器点火建压时刻均有所提前。发动

机主阀流阻的降低缩短了发生器在挤压工作段的

维持时间，使得涡轮更早产生足够的起旋功率。

另外，降低主阀流阻后，发动机进入稳态工况后

的推力室和发生器室压以及涡轮泵转速均有一定

的提高。

为了提高发动机起动品质，缩短挤压工作段

的时间，后续可以在主阀设计中进一步降低二次

工作路的流阻。

f s f／S “s

“¨涡轮泵转速 fI】1推力搴K力 ㈦发生器JK力

图9主阀流阻对发动机起动过程的影响

Fig．9 Influence of main valve flow resistance on en西ne start-up process
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3．4环境压力对起动过程的影响

实际飞行中，发动机二次起动过程处于高空

条件，环境压力对推进剂的充填和涡轮的初始功

率有明显影响。本节中暂不考虑环境压力对推进

剂蒸发、燃烧组件点火燃烧的影响，只考虑环境

压力降低对纯液相推进剂充填、涡轮压比的影

响。假设环境压力分别为0．1 atm和0．0l atm，其

他条件不变，发动机的起动过程如图10所示。

(1，)推力窄胝力 (c·)发生器压力 “¨世人摊，¨锄0流jij

图10环境压力对发动机起动过程的影响

Fig．10 Influence of ambient premure on en西ne start—up process

由图10(a)可知，当环境压力由1 atm降低

至0．1 atm，涡轮泵起旋时刻提前4．3 S，并且涡

轮泵转速从开始起旋至‰的时间也缩短0．5 S，

主要是低工况爬升过程加快。当环境压力为

0．1 atm和0．01 atm时，涡轮泵转速上升曲线接近

于重合，差别很小。图10(b)和图10(c)表明，

环境压力的降低使推进剂充填过程加快，推力室

和燃气发生器点火时刻均提前。同时，燃气发生

器点火建压后，挤压工作的时间缩短，发动机工

况爬升均加快。

环境压力降低使起动过程加快的原因主要有

两方面，一方面增大了充填过程的压差，增大了

充填流量，缩短了充填时间，使燃气发生器点火

时刻提前、点火流量增加；另一方面，环境压力

降低，使得涡轮在发生器点火后的压比增大。燃

气发生器流量和涡轮压比的提高都增大来涡轮的

功率，使发动机起动更快。因此，环境压力的降

低有利于发动机的自身起动过程。

环境压力为0．1 atm和0．01 atm时起动过程

差别很小的原因主要是推进剂充填过程中两者压

差相近，发生器点火时刻和点火流量均很接近，

从而起动过程差别很小。

按照目前的推进剂主阀打开时序，燃料主阀

电爆管先通电，间隔一定时间后，氧化剂电爆管

再通电，在地面试车中可以使两路推进剂接近于

同时进入推力室。由于环境压力降低加快了推进

剂的自由充填过程，按照相同的时序，则燃料进

入推力室的时刻将提前。如图10(d)所示，环

境压力为0．1 atm时，燃料进入推力室的时刻比

氧化剂早0．15 S。

另外，在飞行条件下，环境压力接近真空(<

1 Pa)，推进剂充填过程中，推进剂前锋面存在

剧烈的汽化过程，导致推进剂前锋面的压力高于

环境压力，介于环境压力和饱和蒸汽压之间。由

于氧化剂的饱和蒸汽压(10℃下为0．479×

105 Pa)高于燃料的饱和蒸汽压(10℃下为0．1×

105 Pa)，将进一步减缓氧化剂的充填过程。因

此，在飞行条件下，如果要保证两路推进剂接近

于同时进入推力室，需适当提前氧化剂电爆管的

通电时间。

4结论

通过对小推力泵压式发动机自身起动过程的

仿真分析和试车验证，获得初步结论如下：

1)发动机能够在低人口压力下，实现自身

起动，但起动过程时间较长。

2)仿真模型可以比较合理地描述发动机的

自身起动过程，计算结果能够反映涡轮泵起旋之

前发动机处于挤压工作的特征，后续需要进一步

研究修正低工况下涡轮泵、燃气发生器和汽蚀管

模型。

3)氧化剂的人口压力对发动机自身起动过

]蓊
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程影响很大。氧化剂入口压力升高，发动机起动

过程加快；氧化剂人口压力降低，涡轮泵起旋时

刻延迟明显，起动品质变差。

4)降低发动机二次工作路的流阻，能够提

前涡轮泵起旋时刻，改善起动品质，提高发动机

稳态工况。

5)环境压力降低使推进剂充填过程加快，

涡轮泵起旋、工况爬升加快，有利于发动机的自

身起动。但是高空环境压力导致燃料比氧化剂充

填更快，对目前的起动时序带来一定影响，需要

进一步优化。
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