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摘要 : 以氢氧膨胀循环发动机为研究对象，基于模块化建模仿真思想，给出了发动机部件动力学模型，结合发动机系统

工作原理构建了液体火箭发动机系统模型，开展了氢氧膨胀循环发动机启动瞬态仿真研究。根据仿真结果并结合试车数据对

发动机系统模型进行验证并优化，对优化后的模型进行发动机动态全过程仿真计算，仿真结果表明，发动机动态变化过程中

主要性能参数与试车数据吻合良好，验证了仿真模型准确性。
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Study on Dynamic Characteristics of Hydrogen-oxygen Expansion 
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Abstract: Taking the hydrogen-oxygen expansion cycle engine as the research object, based on the idea of modular modeling and 

simulation, the dynamic model of engine components is given, and the liquid rocket engine system model is constructed based on the 

working principle of the engine system, and the transient state of the hydrogen-oxygen expansion cycle engine is developed simulation 

Research. According to the simulation results and combined with the test data, the engine system model is verified and optimized, and 

the optimized model is simulated and calculated in the whole process of engine dynamics. The simulation results show that the main 

performance parameters during the dynamic change of the engine are in good agreement with the test data, which verifies the 

simulation model accuracy and design feasibility.
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0　引 言

液体火箭发动机作为运载火箭核心动力装置，具

有系统组成和开关控制时序复杂、工况参数变化剧烈

等特点，极易出现管路阀门水击破坏、涡轮泵气蚀破

坏、推力室燃烧不稳定破坏等问题。因此，确保液体

火箭发动机系统工作状态稳定并减少故障发生对航天

发射任务成功至关重要。国内外研制试验与实际发射

经验表明，液体火箭发动机故障破坏大多出现在启动、

关机和推力调节等状态参数动态变化过程中，因此，

开展发动机系统动态特性研究对提高发动机安全性和

可靠性、提升运载火箭发射成功率具有重要意义［1］。

在众多液体火箭发动机循环方式中，膨胀循环因

其具有可靠性高、启动平稳、结构简单、燃料供给效

率较高等优点，在许多国家运载火箭上面级发动机中

得到了广泛应用，例如美国的RL-10发动机、法国的

Vinci发动机、日本的LE-5发动机等［2-4］。由于目前中

国膨胀循环发动机型号单一，与国外相比相关经验积

累不足，同时相关研究较少且仅限于系统启动过程、

推力调节技术等单一研究，性能分析不够全面，因此

迫切需要系统性开展膨胀循环发动机动态特性研究。

本文以氢氧膨胀循环发动机系统为研究对象，首先

基于模块化建模思想，给出了发动机组部件动力学集中

参数模型，并结合发动机系统工作原理搭建了系统仿真

模型。然后，针对RL-10氢氧膨胀循环发动机启动时序

过程，进行了模型参数优化和算法验证。最后，进行了

该型发动机开关机全流程仿真计算，仿真计算结果与试
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验数据吻合良好，验证了仿真模型的准确性。

1　发动机部件动力学模型

发动机系统结构层次分解如图1所示，模块化建

模思想旨在将发动机系统中众多组件分成涡轮泵系

统、管路系统、推力室系统等主要分系统与组件。随

后构建部件集中参数模型，以解析方程的形式表示系

统输入、状态和输出之间关系。随后基于液体火箭发

动机动力学原理构建部件通用仿真模型，最后针对不

同发动机系统，根据系统运行的内在规律与数学原理

将通用化组件进行模块化搭建。

下面给出膨胀循环发动机主要组件动力学

模型［5-7］。

1.1　涡轮泵系统

涡轮泵系统由涡轮、离心泵和转子组成，是泵压

式液体火箭发动机中最重要的分系统之一。泵建模采

用基于Suter曲线的模型，Suter曲线作为Suter角 θ和

比转速NS的函数，用来描述在瞬态期间泵的行为［8］。

Suter曲线以θ表示泵的状态，即：

θ = π + arctan ( Q
QR

NR

N ) （1）

式中    NR为参考轴速度；QR为参考体积流量；N为轴

速度；Q为体积流量。

体积流量Q计算为

dQ
dt

=
ρgH - ( )p1 - p2

I
（2）

泵的机械功率Pmech计算为

Pmech = NT （3）

泵的效率ηpump计算为

ηpump =
dP ⋅ Q
Pmech

（4）

式中    H为扬程；p1，p2分别为泵进出口压力；ρ为泵

出口之间平均流体密度；g为重力加速度；T为扭矩；

dP为压差。

涡轮中喷射速度是考虑等熵流的涡轮出口处的速

度，定义如下：

h1 - h2,is =
1
2

C 2
0 （5）

式中    h1，h2 分别为涡轮入口和出口处的总焓；C0 为

喷射速度。

涡轮效率计算为

η =
h1 - h2

h1,is - h2

（6）

涡轮交换的机械功率Pmech计算为

Pmech = WT （7）

式中    W为涡轮转速。

1.2　调节系统

阀门组件是液体火箭发动机控制系统的重要组成

部分，一个发动机系统内部阀门类型众多，分别起着

流量控制、压力控制、推力调节等作用。确定动态变

化中不同阀门开启时序与开度对发动机平稳启动至关

重要。鉴于发动机系统内阀门类型多样，因此在系统

级仿真中，为了减少建模工作量并简化计算，通常将

阀门组件用统一数学模型进行描述。建模时一般将阀

门视为变截面元件，其流量特性采用准稳态关系式

描述［8-10］。

1.3　推力室系统

对燃烧室进行如下假设以简化模型［11］：

a）推进剂喷注到燃烧室后，在经过一个时滞常

数 τ后瞬间转变为燃气；

b）任意时刻燃烧室中压力、温度等均匀分布；

c）燃烧产物是完全气体；

d）燃烧室不与外界产生热交换。

在以上假设情况下，根据质量守恒和能量守恒得

出燃烧室动态方程。

质量守恒方程：

dmc

dt
= ṁ in - ṁout = ṁox(t - τ ) + ṁf(t - τ ) - ṁout （8）

式中    mc为燃气质量；ṁ in为注入燃烧室的推进剂质量

流量；ṁox为注入燃烧室的氧化剂质量流量；ṁf为注入

燃烧室的燃料质量流量；ṁout 为燃烧室排出的燃气质

量流量。

能量守恒方程：

1
k - 1

d ( )pcVc

dt
= H in - Hout = Huṁ (t - τ ) - houtṁout （9）

图1　发动机系统结构层次分解

Fig.1　Hierarchical decomposition of engine system structure
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式中    pc为燃烧室压力；Vc为燃烧室容积；H in为推进

剂在燃烧室中燃烧室释放的热量；Hout为排出燃烧室的

燃气的热含量；Hu为推进剂的焓值；hout为Hout的比焓。

根据上述方程可以得到燃烧室压：

dpc

dt
+

RcTc

Vc

pc A tΓ =
1
Vc

é
ë
êêêêRcTc +

∂RcTc∂Km
(1 + Km )ù

û
úúúú ṁout(t - τ ) +

             
1
Vc

é
ë
êêêêRcTc - ∂RcTc∂Km

(1 + Km ) Km

ù
û
úúúú ṁf(t - τ )

（10）

式中    A t为喉部面积；Γ为比热比；RcTc为燃烧室燃烧

产物做功能力。

2　发动机系统模型

根据图2a所示RL-10氢氧膨胀循环发动机系统结

构，基于部组件集中参数模型，构建了如图 2b所示

的氢氧膨胀循环发动机系统仿真模型。

系统中用到的阀门主要包括以下几种：燃料系统

中包括燃料进口阀（FINV）、级间冷却阀（FCV-1）、

燃油泵排放冷却阀（FCV-2）、推力控制阀（TCV）、

燃料控制阀（FSOV）；氧化剂系统中包括氧化剂入口

阀（OINV）、氧化剂控制阀（OCV）。FINV和OINV

控制推进剂从贮箱流向发动机；FSOV用于控制从冷却

回路流入燃烧室的燃料；FCV1和FCV2用于将预冷燃

油泵的燃料排出；TCV用于控制启动时的推力比冲，

并在稳态运行期间保持恒定的腔室压力，阀门由涡轮

入口和燃烧室之间的压差驱动；OCV有两个通路，主

孔用于调节主氧化剂流量，由液氧泵上的压差驱动，

副孔用于控制发动机启动期间所需的排放流量。多阀

门结构能有效防止燃烧室压力过高等危险情况发生。

3　仿真结果与分析

3.1　模型验证

发动机启动过程能否从初始状态平稳地过渡到主

级工况，决定了火箭发动机以及运载火箭能否正常工

作。确定启动过程中各阀门开启时序与开度对保证模

型启动快速平稳至关重要。为验证系统仿真模型的准

确性，首先对发动机模型进行启动瞬态仿真计算，仿

真采用文献［4］中各阀门开启时序与开度对控制阀

门信号源进行设置，如图3所示，并将仿真结果与试

车数据进行对比。

发动机发出启动指令后，OINV和FINV保持常开

状态。0.3 s内OCV保持半开状态，FCV-1和FCV-2保

图2　RL-10膨胀循环发动机系统

Fig.2　Expansion cycle engine

图3　各阀门开启时序

Fig.3　Opening timing of each valve
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持全开状态，0.3 s左右主燃烧室进行点火，点火提供

更多的热能来驱动涡轮机，随着涡轮泵加速，FCV-1

和FCV-2在0.3 s和1.7 s左右相继关闭，与此同时OCV

在液氧泵排放压力下打开，OCV全开使得氧气快速进

入燃烧室导致系统压力急剧上升，此时TCV打开并保

持这一状态到稳定工况。仿真时间设定为4 s，预计2 s

左右达到最大推力并保持稳定工况。仿真采用固定步

长积分器，采样频率为1 000 Hz。将仿真结果与文献

中试车数据进行对比［4］，结果如图4所示。

从图4可以看出，仿真值与试车值各参数曲线走

向基本相同，模型整体启动平稳，工况爬升快速，2 s

左右爬升到稳定工况并能一直保持稳定状态运行，验

证了所建模型能够实现快速启动与平稳运行。但在工

况爬升阶段，仿真结果比试车数据提前0.2 s到达稳定

工况，推测出现这一现象是由于对仿真模型进行了简

化，在设定阀门信号源时采用阶跃信号，忽略了实际

阀门开闭时的时滞变化，从而导致仿真数据工况从初

始状态直接阶跃变化到主级工况。

3.2　优化模型参数

针对所建模型启动瞬态结果与试车数据存在误差

的问题，首先分析误差原因：仿真模型对于阀门开启

时序与开度的控制采用的是一个无量纲输出占空比子

模型，信号源采用阶跃式，用信号源来模拟阀门开度

时，阀门工况动态阶段模拟精度不够高，对实际变化

过程模拟不够精确，因此导致仿真结果存在误差。

图5为氧化剂质量流量与OCV信号源仿真结果对

比，由图5可知，氧化剂质量流量随OCV信号源变化

而变化。在工况爬升阶段，由于OCV信号源设置为

一个阶跃信号，表现在仿真结果中即是氧化剂消耗量

突然增高，从而导致与试车数据相比变化过快，提前

到达稳定工况。因此验证了前面的猜想：信号源控制

阀门开度时，采用阶跃信号没有很好模拟出开度动态

变化过程，导致仿真结果比试车数据稍快。

为进一步提升模型仿真精度，对阀门信号源参数

进行优化。改进前后 FCV-1和OCV阀门信号源对比

如图6所示，优化后的阀门启动参数更接近文献中实

际试车情况下阀门开度动态变化过程，从而达到消除

误差、提升仿真精度的目的。

图5　氧化剂质量流量与OCV信号源

Fig.5　Oxidant mass flow and OCV signal source

图4　仿真值与试车值对比

Fig.4　Comparison between simulation value and test value

图6　阀门信号源优化

Fig.6　Valve signal source optimization
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将相关参数优化后的发动机模型进行启动瞬态仿

真，并将仿真结果与第一次仿真值和实际试车值进行

对比，结果如图7所示。

由图7a可以看出，对于推力室压力，第2次仿真

值与第1次仿真值相比，在工况爬升阶段，推力室压

力曲线与实际试车值曲线拟合较好，消除了之前0.2 s

左右的误差。从图 7b可以看出，燃料消耗量和氧化

剂消耗量同第 1 次仿真相比，都更加接近实际试车

值，因此优化启动时序后的仿真模型进一步提升了仿

真精度。启动瞬态工况爬升迅速，符合发动机启动规

律，可以实现发动机从初始状态平稳地过渡到主机工

况的目标，运行结果表明此模型能够近似模拟发动机

启动瞬态过程。

3.3　全流程动态仿真

随着动态仿真技术的发展，发动机设计研究将向

着整体性、全过程方向发展。与此同时，鉴于中国相

关研究系统性不足，迫切需要进行从启动到关机整个

动态变化过程的仿真研究，使研究更具有工程实用

性，同时有利于从系统整体层面进行方案改进。因

此，基于优化后的模型，首先结合文献［4］中各阀

门关闭时序进行关机动态仿真，如图8所示，随后结

合启动与稳态过程进行全流程仿真。将关机指令设置

为点火后第4.5 s，图9为全流程动态仿真结果。

图7　仿真值与试车值对比

Fig.7　Comparison of simulation value and test value

图8　各阀门关闭时序

Fig.8　Closing timing of each valve

图9　全过程仿真结果

Fig.9　Simulation results of the whole process

续图6
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如图9所示，当发出关机指令后，发动机工况瞬

间变化，氧化剂与燃料进口阀的质量流量瞬间变化为

0。同时由于氧化剂与燃料进口阀关闭后管路中尚有

残留推进剂，因此发出关机指令后推力室压力不会瞬

间降为0，而是从稳态到关机之间有一个过渡。图10

为推力室压力仿真值与试车值的对比，推力室压力

仿真结果符合实际情况，从全过程仿真来看，推力室

压力曲线拟合良好，所建模型从点火到关机整个工

作流程运行平稳，能够实现工况从初始状态平稳快速

过渡到主级工况，主级工况运行状态平稳，且关机过

程变化迅速平稳。因此所建模型能够对某型膨胀循

环火箭发动机进行全过程仿真模拟，具有较高

精度。

4　结 论

本文采用模块化建模思想构建了氢氧膨胀循环液

体火箭发动机动态仿真模型并进行动态特性研究。仿

真模拟了膨胀循环发动机启动与关机过程并根据仿真

结果对模型进行优化，仿真结果同试车数据进行对比

后表明此模型能够模拟发动机动态变化过程，可以实

现发动机从初始状态平稳地过渡到主机工况再迅速关

机全流程动态模拟。对膨胀循环发动机动态变化过程

建模与仿真，并进行发动机系统动态变化过程中系统

主要参数动态变化规律研究，有利于确定发动机系统

动态变化过程中的可靠性，在动态仿真、故障辨识等

方面发挥了重要作用。
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