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动力系统试验吹除系统调试问题分析
宋晶晶，王海峰，赵洪波，王燕娜
(北京航天试验技术研究所，北京100074)

摘 要：新一代运载火箭动力系统试验台首次承担某型号动力系统试验任务，在发动机

燃料头腔(燃气腔)吹除调试过程中发现吹除压力偏低，难以满足试验要求。介绍了吹除系

统组成及利用孔板模拟发动机吹除路背压的调试方案，分析了引起吹除路压力偏低可能原因

是孔板模拟的额定吹除流量或供气管路的阻力系数偏大。因此，通过模拟孔板流量系数标定

和管路流阻特性计算，最终确定供气管路阻力系数偏大是引起吹除压力值偏低的主要影响因

素，并通过制定加大供气管路内径、减少系统阀门数量等针对性改进措施，优化了地面配气

工艺系统。经试验验证：吹除压力偏低的原因分析是正确性的，采取改进措施后供气管路的

流阻损失降低了47％。同时确定了试前气源的容积及充气压力，保证了试验的顺利进行。
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0引言

某动力系统试验台需要承担某型号运载火箭

助推模块动力系统热试车。箭上增压输送系统首

次与2台液氧，煤油发动机进行热试车匹配试验。

试验过程中，发动机推力室和发生器燃料头腔吹

除压力是关系到液氧／J煤油发动机能否可靠起动的

重要条件之一。因此，对此路地面配气系统的要

求十分严格。燃气腔强吹路地面系统设计采用气

瓶落压吹除方案。在调试中发现：箭地接口的压

力值无法满足发动机起动前至起动完成全程的吹

除要求。为解决调试中出现的问题，在分析引起

燃气腔吹除路压力值偏低可能原因的基础上，对

模拟孔板的流量系数及管路流阻特性分别进行了

试验标定和计算，从而确定了影响燃气腔吹除压

力值偏低的关键因素。通过优化地面配气工艺系

统，降低供气管路的流阻，最终确定了气源的容

积及初始充气压力。

l系统搭建与问题分析

1．1燃气腔吹除系统搭建

考虑到减压器重复使用后稳定性差的特点，

发动机燃气腔强吹地面工艺系统设计采用气瓶落

压吹除方案。系统由高压氮气瓶、手动截止阀、

过滤器、单向阀、电磁阀及管路附件组成。系统

原理图如图1所示。

图1发动机燃气腔吹除原理图

ng．1 蹦a舯m 0fblow-o疗system for eng．me fueI d咖e

由于不允许与发动机联合调试，因此，利

用孔板模拟发动机吹除路背压，通过打开、关闭

孔板前端阀门模拟发动机不同时段的吹除情况。

按照点火时序，一20 s燃气腔吹除只对燃气发生

器燃料头腔吹除，模拟发动机管路对应孔板的喉

部直径为2．3 mm；一2 s发动机电动气阀打开后，

分别对燃气发生器、推力室冷却环带及燃料主阀

后三路进行吹除，对应孔板的喉部直径分别为

2．3 mm，1．4 mm和1．4 mm，要求吹除过程中箭

地对接面吹除压力20．6～23．1 MPa。
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1．2问题分析

对发动机燃气腔强吹路进行了多次调试，具

体调试压力参数值见表1。

调试结果表明：一2 s箭地接口吹除压力值在

19．3～20．5 MPa范围内，低于20．6 MPa的要求值；

如果提高气源压力，则在发动机起动过程中当发

动机上吹除阀关闭时，压力将高于23．1 MPa的

上限值。原因是管路最大流阻在2．9～3．4 MPa，

大于20．6—23．1 MPa的压差，所以无论如何改变

气源压力，都很难满足要求。

表l发动机燃气腔强吹路多次调试结果

Tab．1 Deb呜西呜弛su№ofbkw硝p岫0fengi眦M d伽呻

强吹箭地接口压力受到气瓶充气压力、气瓶

场至试车间地面供气管路的流阻系数及吹除气体

流量的影响，在调试过程中，产生强吹路箭地接

口压力值偏低的主要原因可能有：

1)在调试过程中，利用孔板模拟额定吹除流

量下发动机管路背压，由于孔板未进行标定，孔

板流量系数不能确定，按照使用经验，孔板流量

系数一般在0．61～0．95之间¨。孔板流量系数的

上限、下限相差较大，而孔板的质量流量与孔板

流量系数成正比，管路流阻又与质量流量的平方

成正比，孔板流量系数越大，则实际流量越大，

相应的管路沿程阻力损失就越大，取孔板流量系

数上限计算出的流阻损失约是下限的2．5倍。

2)在设计过程中未考虑流阻特性的影响，从

气瓶场至试车间的供气管路较长，供气管径的选

取成为工艺系统设计的重要环节，从管路流阻特

性角度分析，管路流阻与供气管径成反比，选取

的供气管径越细，管路沿程流阻损失就会增大。

此外，对于压力、流量要求比较严格的管路，还

需要考虑局部阻力系数因素的影响，如管路上阀

门的类型、渐缩管的夹角以及弯头的转角等。

2计算与分析

基于以上的原因分析，进行了两个方面的理

论计算和试验论证：①对模拟孔板的流量系数

进行现场标定，确定在工作压力下模拟孔板的质

量流量；②对系统管路流阻特性进行计算分析，

确定引起流阻损失偏大的管段，为系统优化设计

奠定基础。

2．1孔板流量系数试验标定

2．1．1孔板标定试验原理

系统采用正压法对孔板进行标校，以临界流

喷嘴为气体流量标准器，当流体连续通过标准器

和被检孔板时，通过直接测量法，确定被检孔板

的流量特性。标校装置由高压氦气瓶、过滤器、

手阀、减压器、音速喷嘴、压力传感器、温度传

感器及被校孔板组成，见图2所示。

根据气体动力学原理，当气体通过临界流喷

嘴时，喷嘴上、下游气流压力比达到某一特定数

值的条件下，在喷嘴喉部形成临界流状态，气流

达到音速。此时，气体的质量流量只与喷嘴入口

处的滞止压力和温度有关，而不受其下游状态变

化的影响。

气体通过音速喷嘴的质量流量为：

g。：生挚 (1)‰2_萨 u’

、／Rlj

式中：g。为音速喷嘴在实际条件下的质量流量，

k∥s；A．为音速喷嘴喉部的内截面积，m2；p。为

音速喷嘴前的气体滞止绝对压力，MPa；死为音
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送气阀过滤器

气源

气瓶组

图2音速喷嘴标校装置原理示意图

Fig．2蹦nciple diag咖of潮md veIoci姆m钇le calibratIng昭咖m胁r o嘟ce plate calibr蚶∞

速喷嘴前的气体滞止温度，K；R为气体常数；

Gi为理想条件下的临界流函数；C为流出系数。

(2)

喷嘴的压力一般是在上游管壁取压口测量

的，此压力为静压力。静压力与滞止压力的关系

为：

等小争(奇)扣1矿 (3)

式中，p。为上游静压力，MPa；卢为喷嘴直径

比。当口小于或等于0．25，上游测量温度(静温)

等于滞止温度，所带来的误差可以忽略不计翻。

2．1．2孔板标定试验数据分析

在标校装置中，采用标准器音速喷嘴的喉部

直径d为1．6l舢，流出系数为0．945。利用临界
流喷嘴分别对d。=2．3 mm和cf2=2．3 mm及4个

如=1．4 mm的孔板进行标校，监测喷嘴前压力测

点p，、温度测点r及喷嘴后压力测点p，，试验

数据及标校孔板结果如表2所示。

表2多个孔板标校的试验数据及结果

!璺垒：兰：!塑堂型唑垡鲤堕墅墅1 2堂堕P!塑
标校孔板名称 pl肌Pa r瓜 p2舢Pa C

由表2试验数据可以看出：p 2，p。≤O．528，

说明喷嘴的背压比小于音速喷嘴的临界压力比，

喷嘴达到了音速。气体介质流经标校孔板后排人

大气，孔板后压力p，一1．Ol×105 Pa，p 3仞：≤

O．528，节流孔板出口处气流达音速，根据气体流

量计算公式(1)，确定出孔板流出系数，从而计

算出在工作压力p=20．6 MPa时孔板的质量流量。

计算结果如表3所示。
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裹3在工作压力下孔板的质量流量

’rab．3 M麟now of"m∞蝴哪mr咖蜘pr髓sun

由表3可以看出：标校孔板流量偏离任务要

求值分别为4．5％，4．O％和0．7l％，满足发动机要

求。由此说明：模拟孔板能够真实模拟发动机内

部管路背压，不是造成强吹路箭地接口压力值无

法满足要求的因素。

2．2管路流阻特性分析

从管路流阻特性角度分析，从气瓶场至试车

间箭地接口管路阻力损失为卸，主要由沿程阻

力卸。和局部阻力△!p：两部分组成。
t

2 2

△：P=却，+△：P：=A知牛坳牛 (4)

式中：卸。为流体沿程损失压降，Pa；△：P：为局部

损失压降，Pa；L为管长，m；d为圆管内径，

m；p为流体密度，k∥m3；∞为流体流速，n以；

A为沿程阻力系数；孝为局部阻力系数。

利用公式(4)对发动机燃气腔强吹管路进行

分析，整个管路可分为3个部分：①气瓶厂至

配气间管路函38×7 mm，约500 m；②配气间管

路中27×3．5咖，约50 m；③试车间至箭地接口
管路口圪l×3．5 mm，约30 m。以总体提供的最大

流量720幽计算，其结果见表4。
裹4管路流阻计算结果

!璺坠垒￡堂婴幽空竺坠垡垒塑堡蜜避垫也匹些
管路通径 沿程流阻 局部流阻 总流阻

d_／mm 卸一，MPa AP棚Pa 却，MPa

由表4可知，在整个管路中，从试车间至箭

地接口的管路(DNl4)摩擦阻力损失较大，总

流阻达到了2．06 MPa，显然，已经影响到了管路

的使用要求。因此，供气管路流阻损失偏大是强

吹路箭地接口压力值偏低的主要原因。

3系统优化设计及试验验证

3．1系统优化设计

通过上述分析，解决燃气腔吹除人口压力偏

低的有效途径是降低整个管路的流阻损失。地面

配气系统采取的改进措施有：①加大供气管路

内径。从设计的使用性、成本的经济性等多方面

考虑，将试车间至箭地接口口吃1×3．5 mm管路更

换成中27×3．5 mm管路。通过理论计算，改进后

从试车间至箭地接口管路总流阻为0．41 MPa，整

个燃气腔强吹路总流阻减少了1．55 MPa。经理论

分析，改进后的管路能够满足总体试验要求。

②减少系统阀门数量。将强吹管路二位三通电

磁阀换成二位二通电磁阀，同时拆掉系统单向

阀，以降低局部阻力损失。③更换管路过滤器。

过滤器多次使用后颗粒杂质容易吸附在滤面上，

逐渐堵住滤孔，滤通量下降，造成流阻增大。

3．2试验验证

系统优化后进行了调试。采用容积分别为

1．4 m3和4 m3的氮气瓶各3个为发动机燃气腔供

气。调试前，将氮气瓶至试车间燃腔电磁阀前端

管路充气至23．6 MPa(绝压)，监测到的压力曲线

如图3所示。

由图3可以看出：在一20 s和一2 s燃气腔吹

除压力值分别为22．4 MPa和21．5 MPa，满足

20．6～23．1 MPa的总体要求值。管路流阻损失约

1．8 MPa的气源余气压力为23．1 MPa，耗气总量

约81 m3。此次调试后又进行了3次调试，调试
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结果与此次相吻合，因此，确定试前采用容积为

1．4 m3和4 m3各3个氮气瓶供气，充气压力为

23．6 MPa。

·25 -20 -15 ．10 ．5 0 5 lO

时间／s

图3优化后燃气腔吹除压力曲线

ng．3 Curw ofbIow艄pn鲫lm in
fIlel d伽畦afkr叩倘n妇删on

图4所示为动力系统试验燃腔吹除压力曲线。

一20 s和一2 s时燃气腔吹除压力值分别为22．5 MPa

和21．7 MPa，管路流阻损失在1．8 MPa左右，总

流阻降低了约47％，与调试结果基本吻合。

图4动力系统试验燃气腔吹除压力曲线

ng．4 Curve 0fblowm仃p弛嘲l代in

M do皿忙during power雹rs栅恼t

4结论

1)文章对引起燃气腔吹除压力值偏低的原

因进行了理论分析和试验验证，结果表明：调试

中节流孔板真实模拟了发动机内部管路背压，而

供气管路流阻损失偏大是造成燃气腔吹除压力值

偏低的主要原因。

2)针对系统存在的问题，对燃气腔吹除系

统进行优化设计，使燃气腔吹除管路总流阻由

3．4 MPa减少到1．8 MPa左右，管路流阻降低了

约47％，燃气腔吹除压力值满足了试验要求，确

定了试验前气源的容积及充气压力，为动力系统

试验的成功提供了保障。
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