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空间发动机启动过程的仿真

杨晶晶 杨 凯 黄敏超

（国防科技大学航天与材料工程学院，长沙 *%""+’）

摘要 以液氧／煤油空间推进系统为研究对象，对该系统的动态特性进行了分析和研究，建立了整个推进系

统的动态过程的数学模型，并采用,-./-0软件中的1234/256工具仿真了液氧／煤油发动机动态过程中各参

数的变化情况，并对仿真结果进行了具体的分析)虽然采用的是集中参数法，但同时考虑了液体的惯性、粘

性和压缩性，所以本文建立的常微分方程组能在一定程度上反映发动机工作过程的分布特性)
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引言

对于空间液体火箭发动机的动态工作过程中，

最关键的是启动过程，启动的成功与否直接关系

到航天运载器的发射成败)在发动机的启动过程

中，推进剂组元发生极为复杂的物理化学变化，发

动机系统参数在大范围内迅速地变化，很容易使

系统组件承受较恶劣的工况，从而导致发动机故

障)本文以液氧／煤油空间推进系统为研究对象，在

建立动态数学模型的基础上，采用模块化仿真方

法，利用 ,7897:语言的;<,=9<>?软件对系

统进行仿真，以预示其动态行为，尽量减少试车次

数，具有十分重要的意义)

! 空间发动机工作过程基本假设

液氧／煤油空间发动机系统起动时首先打开氧

化剂（,@A）和燃料主阀（,@B），使它们充填完主

管道之后，再打开液氧分阀（;@A），使其先进入推

力室)经过某一时刻以后再打开燃料分阀（;@B），

挤压进入推力室)建立数学模型并计算机仿真分析

液氧／煤油空间发动机系统时我们假设起始时刻氧

化剂和燃料主阀已经打开，氧化剂和燃料已经充填

完主管道)整个系统作如下的假设：

（%）推进剂或燃气在管道中的流动为一维流，

即流动参数沿管道横截面均匀分布，不考虑附面层

的影响；

（!）不考虑管壁的传热；

图% %!台发动机示意图

B2C)% 70D2ECFECF5FD-/G2FHIJ.HF/GFF5C25F1

（’）推进剂为可压缩流体，且在管道中的流动

已达到紊流状态；

（*）阀门为线性瞬时动作；

（#）燃气符合理想气体方程；

（&）不考虑动态传热过程)

" 模块化仿真方法

液体火箭发动机动态过程模块化仿真方法的

基本思想是以发动机组件如管路、燃烧室、喷管等

作为基本元件，根据基本元件的动态数学模型将其

视为具有一定输入输出关系的元件模块（如图!所

示），元件模块之间的连接关系则是根据具体的发

动机系统方案来确定（对于具体的发动机系统，元

件模块的连接总能形成闭合形式），然后采用有限

差分和模块间的循环迭代求解)
对于液体火箭发动机的各组件，描述其动态过

程的数学模型（集中参数模型）可以表示成如下形

式
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其中!，%分别为组件的输出和输入矢量’

图$ 元件模块示意图

%&’($ )*+&!’,!’,-,+./0&,123,/,4,-5*/267

上式进行有限差分，取时间步长为!"，则得

!"#&(#（%"）

!")!"#!")!"!$（!"，%"） （$）

模块化仿真方法计算步骤为

#）"#"；

$）根据（#）式按元件模块的连接顺序循环，求

出"时刻各元件模块的参数值!"，%"；

8）根据（$）式计算")!"时刻各元件模块的

输出值；

9）"#")!"；

:）如果"""4.;转（$）步；否则仿真停止’

! 发动机数学模型

描述液体火箭发动机管路和部件中不稳定流

体动力学的基本方程（见文献［#］，［$］）是根据质

量守恒方程、冲量和能量守恒定律推导出来的’
液体火箭发动机的非线性低频动力学借助带

分布或者集中参数的方程组来求解’采用何种方程

组所感兴趣问题的频率范围’数学模拟的实践证

明，如果将管路看作是带有集中参数的系统，那么

大部分的低频动力学问题都可以用简单的函数关

系式表述，并具有足够高的精度，但要求管路各段

的长度*4.;应小于改过程中的最大频率波长’计算

公式为

*4.;"
$"+
#4.;,

（8）

式中#4.;为最大角频率，,为裕度系数，,#<$
#$’

流体管路的主要影响因素包括惯性、粘性和压

缩性，压缩性在一定程度上反映了管路的分布特性’

!’" 管路模块

管路微分方程为（考虑惯性和粘性的动态方

程）

-.·
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考虑压缩性的动态方程为
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式中，9为液体的体积弹性模量’令’#
8&
9

#8+$
，+为液体中声速’压缩性的影响表现在当压

力变化是液路内液体的质量也在变化’
模块输入变量为,个子管路入口流量；输出变

量为")!"时刻管路总流量和出口压降’其中初始

化参数为管路流阻系数，管路惯性流阻系数，管长，

入口与出口压降及推进剂密度’
!’# 推进剂充填模块

对于液体管路的充填，其动态数学模型为

*.;
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其中:.;，:$;，:=;分别为管路入口压力和充填面所

到处 压 力，*为 液 体 流 过 的 距 离，< 为 管 路 横 截

面积’
模块输入变量为"时刻充填管路入口压降和

燃烧室压降；输出变量为")!"时刻充填流量，已

充填管路长度；初始化参数为管路横截面积，推进

剂密度，充填管路的总长度，管路的局部流阻和分

布流阻’
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!!! 燃烧室模块

设气路分段内氧化剂和燃料的质量瞬时值分

别为"#、"$则分段内的混合比的平均瞬时值%为

%&
"#
"$

（!"）

令’(&’"#()’"$(，"(&"#()"$(，如果认为热导

率和扩散系数为无限大（即气路瞬时充分混合模

型），那么整个气路分段上的燃气温度的瞬时值（在

瞬时刚进入入口的那股燃气除外）是一样的，并等

于气路分段出口的温度!忽略气路中的动能的变

化，假设流动绝热!
燃烧室的微分方程为

*(
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式中+是气体常数，*是容腔体积，-4时定容比热

容，-. 时定压比热容，-.
-4 &

!（等熵指数），+，!为

由热力计算确定，*-为燃烧室体积!
模块输入参数为/时刻进入燃烧室的氧化剂

流量，燃料流量；输出参数为/)"/时刻燃烧室混

合比，压力及温度!

!!" 喷管模块

喷管方程为
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+，!为由热力计算确定，6/ 为喷管喉部面积，.5
为环境压力!

输入参数为/0#时刻进入喷管的压力，温度

及混合比；输出参数为/)"/时刻流出喷管的氧化

剂流量，燃料流量；而该模块的初始化参数为燃烧

室容积，燃烧时滞，燃气)*值与压力和混合比插

值关系或数值表格!

" 发动机数值仿真程序的#$%&’$()实现

用+,-./,01软件将发动机系统各个模型封

装成由+,-./,01模块组成的发动机系统仿真模

型，其仿真程序功能见图$所示2为实现仿真计算

对各种不同动力学系统的通用性，前述模块库中的

组件模块均单独开发成具有具有确定输入输出端

口的图示模块，鼠标双击模块图标可获得关于模块

的详细说明和模块初始化参数的修改对话框2利用

34567489提供的编辑器可以方便组合所需的发动

机模块2

图$ 34567489功能框图

:4;2$ <4=;>=5?@34567489@68AB4?8

* 发动机工作过程数值仿真计算与分析

根据前面建立的发动机数学模型，由模块库中

的组件模块拼合的该发动机的仿真模型见图%所

示!（限于篇幅，省略了六台）

图% !"7!&C8液氧／煤油发动机系统仿真图（组合模块）

:4;2% -=D?@!"E!&C0/?F／9G>?3G8G?47G8;48G3H3BG5

34567=B4?8（684BI7?A9）
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图! 推力!比冲曲线

"#$%! &’()*+,-.(’/-0/1*2#,#2#31’4/*

如图!所示：最大仿真时间取5/"从图中可以

看出推力在经过6"7/的响应时间后基本达到设计

要求8!69左右，并且趋于稳定"而比冲也经过6"7
/的响应时间与推力同步达到稳定，比冲的稳定值

差不多在5!663／/左右"
!"" 时序分析

:;5，:;8的工作时序反映的是液氧分阀和煤

油分阀的打开时间，以液氧分阀打开时间（6%86/）

为基准时间，煤油分阀打开时间分别取6%88/，

6%8</，6%7!/，其分类仿真结果如图<、=、>所示%
由绘制的各种变化曲线分析：推迟打开燃料阀

（以保证氧化剂早于燃料进入燃烧室为前提）会使

流量出现“凸峰”与大幅度的震荡，并且在燃料阀

还没有打开之前，氧化剂流量和喷管出口流量曲线

不能完全重合"这主要是因为氧化剂入口压力过

高，使得充填完推力室后进入主燃烧室的流量较

大，推力室压力上升过快所致"特别地，当燃料阀打

图<（:;8?6%88/）

"#$%<（:;8?6%88/）

图=（:;8?6%8</）

"#$%=（:;8?6%8</）

开的过晚会引起喷管出口流量的剧烈振荡，这同样

是因为氧化剂入口积累压力过高，使得充填完推力

室后进入主燃烧室的流量较大，推力室压力上升过

快所致，此种情况下会引起发动机启动故障"
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图!（"#$%&’(&)）

*+,’!（"#$%&’(&)）

!!" 喷管喉部直径的影响

"#$%&!-.,／)，"#&%&!$$$!.,／)，’#%
!
/

·

&!&0(&!&0(&!01，喉部直径分别取)*%&!&&/$1
2，&!&&-12，&!&&!12的压强变化曲线如图所示!

图3（"4%&’&&/$12）

*+,’3（"4%&’&&/$12）

图0&（"4%&’&&-12）

*+,’0&（"4%&’&&-12）

图00（"4%&’&&!12）

*+,’00（"4%&’&&!12）

对上面的仿真结果进行分析得出如下结论：

喷管喉部直径增大，燃烧室压力+#反而降低，

因而要保持燃烧室稳定在某个值，喉部直径)*的

设计必须合理，既不能太大也不能太小!另一方面，

增大喷管喉部直径有利于系统起动过程更快达到

稳定状态!

# 结论

对发动机系统的仿真分析，在很大程度上指导

了发动机试车试验，节省了试车成本，帮助我们如

何选择设置参数以及掌握阀门打开的时序问题，有

着十分重要的意义’并且对于研究发动机其他的动

态响应过程（关机、转工况）有着很好的借鉴意义’
也为下一步展开稳定性、敏感性等特性的分析研究

打下一定基础’
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