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大推力氢氧发动机故障仿真与试验研究

张    箭，巩岩博，刘忠恕，王维彬

（北京航天动力研究所，北京 100076）

摘    要： 为对大推力氢氧发动机的某次试验开展故障定位，建立了液体火箭发动机动态特性仿真模型库，搭建了大推

力氢氧发动机动态特性仿真模型，并通过与试验实测参数对比，验证了仿真模型的准确性。针对发动机可能出现的故障，

依次开展仿真计算，将获得的结果与故障实测参数进行对比，得到最有可能的故障模式为氧涡轮排气管路阻塞。通过试验

对仿真结果开展验证，结果吻合良好，证明了故障定位的准确性与通过动态仿真实现大推力氢氧发动机故障定位的方法可

行性，为未来发展大推力氢氧发动机故障监测与定位技术奠定了基础。
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引　言

液体火箭发动机故障仿真，是通过在描述发动机

动态过程的常微分方程组中，嵌入描述发动机故障的

特性方程或改变发动机边界条件，然后进行数值求解

来实现的。在建立了描述发动机动力学系统的精确数

学模型后，故障仿真可以对在故障状态下的发动机工

作参数的变化过程进行准确和细致的描述，从而可以

比较全面地了解在故障状态下的发动机系统动力学行

为[1]。

20世纪70年代，美国针对航天飞机主发动机开展

了故障诊断与健康监控的相关研究，随后，美国和欧

洲针对液体火箭发动机故障过程的动态特性开展了大

量的仿真研究[2]。国内则以国防科技大学为代表[3]，主

要对常规推进剂发动机、液氧煤油发动机[4]和空间推进

系统[5]开展了故障过程的动态特性建模与仿真研究，但

对氢氧发动机故障过程的研究则较为缺乏。

为了实现新一代运载火箭芯一级氢氧发动机的故

障检测与定位，基于AMESim仿真软件平台，自主编

写开发了液体火箭发动机动态仿真模型库，在合理简

化系统的基础上，构建了50 t级大推力氢氧发动机动态

仿真模型。针对该型发动机某次试验故障，本文开展

了多种故障模式的注入与动态仿真，对发动机故障点

附近的动态特性进行了分析，与试验实测参数曲线进

行详细对比，提出了可能的故障模式，为大推力氢氧

发动机故障的准确定位提供了参考。 

1    发动机组件动力学模型
 

1.1    管路流体动力学模型

近似认为推进剂在管路内温度恒定，其密度、黏

性等物性参数均只与压力相关，由此可将一维可压缩

流分段有限元模型进行简化[6]。

设管道分段数为n，则对于状态变量控制单元，采

用容性方程形式

dpi

dt
=

1
Ci

(Qi−Qi+1)+ε
ai

Ai
·ρ

(
dQi

dt
− dQi+1

dt

)
,

i = 0,1, · · · ,n−1 (1)

对于速度变量控制单元

dQi

dt
=

1
Li

(
pi−1− pi

ρ
− fρ |Qi|Qi

)
, i = 0,1, · · · ,n

p−1 = pa, pn = pb (2)

pi Ci = Vi/
(
ρa2)

Vi

其中： 为第i个状态变量单元的压力； 为

第i个状态变量单元的流容； 为第i个状态变量单元体
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Ai i ai =

√
Bi

ρi

Qi

ε
ai

Ai ai

Ai
ε

Li = li/Ai

f

积； 为第 个速度变量单元内的体积流量；

为流体声速； 为第i个速度变量单元内的体积流量；

是为避免单元压力与流量耦合产生高频振荡而增加

的阻尼项， 是容积波动阻力， 为可根据单元数调整

的系数，调整范围为0.1～0.5； 为第i个速度单

元的流感； 为准稳态摩擦系数。 

1.2    涡轮泵组件动力学模型
 

1.2.1    离心泵动力学模型

如图1所示，将泵入口端面和诱导轮入口端面之间

的体积视为集中体积，该体积应包括入口容积以及诱

导轮、叶轮、扩散器的过流容积。

 

p2, ρ2, T2

p1, ρ1, T1

m1
·

m2
·

m′1·
1′

2

1

 
图 1    离心泵有限元格式

Fig. 1    Finite element scheme of centrifugal pump
 

1）泵入口处压力方程

泵入口单元压力方程可由集中体积的流容方程

计算[6]

dp1

dt
=

1
Cin

pump

(Q1−Q′1) (3)

Cin
pump = (V in

pump)/ρ1a2

ρ1 a

其中： 为泵入口集中体积等效流

容； 、 分别为泵入口流体密度、声速。

2）离心泵效率、稳态扬程和转矩的计算

离心泵效率与扬程、转矩的关系为

ηp =
∆pQ
ωT

=
30∆pQ
πnT

(4)

ηp ω ∆p

Q T

其中： 为离心泵效率; 为泵叶轮角速度； 为扬

程； 为泵体积流量； 为转矩。

泵的稳态扬程和效率计算公式由实验数据拟合得

到，具体如下

∆p = αρ̄
(
c1Q2+ c2Q ·n+ c3n2

)
(5)

ηp = β

[
d1

(Q
n

)2

+d2

(Q
n

)
+d3

]
(6)

α ρ̄ = (ρ1+ρ2)/2

β

其中： 为扬程修正系数； 为泵内推进剂

平均密度； 为效率修正系数。

3）泵出口参数计算

离心泵出口压力为

p2 = p1+∆p (7)
 

1.2.2    涡轮动力学模型

将涡轮考虑为一个C-R-C模型，即等效为一个集

中体积–阻力–集中体积的组合元件[6-7]。

1）涡轮工质流动的动力学方程

如图2所示，为涡轮等效元件的示意图。对于两端

的集中容积，根据质量守恒和能量守恒定律，不难

得到

 

p2, ρ2, T2pbi

Q2Q1
p1, ρ1, T1

出口体积V2入口体积V1

静叶喷嘴 动叶
 

图 2    涡轮有限元格式

Fig. 2    Finite element scheme for turbine
 

dp1

dt
=
γ

V1

(
pin

1 Q1− p1
ṁt

ρ1

)
(8)

dρ1

dt
=

1
V1

(
ρin

1 Q1− ṁt

)
(9)

dp2

dt
=
γ

V2

(
(RT ′2) ṁt − pexit

2 Q2

)
(10)

dρ2

dt
=

1
V2

(
ṁt −ρexit

2 Q2

)
(11)

T ′2 R
ṁt

其中： 为涡轮动叶出口处气体温度； 为燃气气体常

数； 为通过涡轮的燃气质量流量，按下式确定

ṁt =
CtAt p∗1√

RT ∗1
Γt (12)

Γt =



√
γ

(
2
γ+1

) γ+1
γ−1

,
pbi

p1
⩽

(
2
γ+1

) γ

γ−1

√√
2γ
γ−1

( pbi

p1

) 2
γ

−
(

pbi

p1

) γ+1
γ

, pbi

p1
>

(
2
γ+1

) γ

γ−1

(13)

Ct

At γ

pbi

其中：上标*表示滞止参数； 为涡轮喷嘴流量系数；

为涡轮喷嘴的最小流通截面积； 为燃气绝热指数；

为静叶喷嘴出口压力，按下式确定
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pbi = p1

ΩT + (1−ΩT )
(

p2

p1

) γ−1
γ


γ

γ−1

(14)

ΩT其中， 为涡轮反力度。

2）涡轮功率、效率和转矩方程

涡轮轴功率为

Nt = ηtLadṁt (15)

ηt Lad其中： 为涡轮效率； 为涡轮单位工质等熵膨胀

功，由下式确定

Lad = cp
(
T ∗1 −T ∗2

)
=
γ

γ−1
RT ∗1

1− (
p∗2
p∗1

) γ−1
γ

 (16)

涡轮效率采用实验数据拟合方程。氢、氧涡轮拟

合方程分别如下

ηt,H2 = αt,H2

[
ξ0+ ξ1

( u
C

)
+ ξ2

( u
C

)2

+ ξ3

( u
C

)3
]

(17)

ηt,O2 = αt,O2

[
φ0+φ1

( u
C

)
+φ2

( u
C

)2
]

(18)

αt,H2 αt,O2

ξi φi u/C u = πDtn/60

Dt n C =
√

2Lad

其中： 、 分别为氢、氧涡轮效率修正系数；

、 均为拟合系数； 为涡轮速比， ，

为动叶直径， 为转速； 。

涡轮转矩为

Tt =
Nt

ω
=

30Nt

πn
(19)

ω其中， 为动叶角速度。

u/C

当发动机发生某些故障，如涡轮压比剧烈变化

时，涡轮速比增大，但涡轮效率是减小的，如仍采用

单一的以 描述的公式计算效率，将会得到效率升高

的错误结论。为此，必须采用如下速比和压比二维

拟合公式的形式计算发动机大范围变工况时的涡轮

效率。

ηt = f
(
πt,

u
C

)
=

α0 ·
(
η0+a ·πt +b · u

C
+ c ·πt

2+d ·
( u
C

)2

+ f ·πt ·
u
C

) (20)

 

1.2.3    转子动力学模型

根据转动的动力学基本定律，涡轮泵转子的动量

矩与作用在其上的力矩有如下关系

dM
dt
=

∑
i

Ti = Tt −
∑

i

Tp,i (21)

Tt
∑

i
Tp,i其中： 、 分别是作用在转子上的涡轮、泵的合

力矩；M为转子动量矩，可由下式得到

M = Jω (22)

ω

ω = 2πn/60

其中：J为转子转动惯量； 为转子角速度。由上述两

式及 可得到涡轮泵转子的动力学方程

dn
dt
=

30
πJ

Tt −
∑

i

Tp,i

 (23)
 

1.3    燃烧装置动力学模型

发动机系统中燃气发生器、推力室均为热力组

件。对于燃气发生器及推力室的燃烧区，建立其数学

模型时作如下假设：①忽略燃烧时滞；②燃烧过程是

绝热的；③燃烧生成燃气的温度、组分浓度等在燃烧

区内瞬时均匀一致；④燃气为理想气体；⑤忽略燃烧

区内液相推进剂所占体积[6-8]。

根据以上假设以及质量、能量守恒方程、燃气状

态方程可得到燃烧区状态方程如下

dpc

dt
=
γ

Vc

[
(RT )gṁg− (RT )cṁout

]
(24)

d(RT )c

dt
=

(RT )c

pcVc

{[
γ(RT )g− (RT )c

]
ṁg− (γ−1)(RT )cṁout

}
(25)

dKc

dt
=

Kc+1
ρcVc

(
ṁo

in−Kc � ṁ
f
in

)
(26)

ṁg ṁout

pc (RT )g

(RT )c Vc

Kc ρ
c

ṁo
in ṁ f

in

其中： 为单位时间生成燃气质量； 为单位时间

流出燃烧区的燃气质量； 为燃烧区压力； 、

分别为生成燃气、滞留燃气的热值； 为燃烧区

体积； 为燃烧区平均质量混合比； 为燃烧区燃气

平均密度； 、 为进入燃烧区的氧化剂、燃料的质

量流量。 

1.4    节流元件模型

阀门、节流孔板等节流元件，可用统一的压力–流
量特性方程描述

ṁ = τ �CdA
√

2ρl (p1− p2) (27)

τ CdA

ρl p1

p2

其中： 为阀门相对开度； 为阀门额定流通截面积

与流量系数的乘积； 为流体密度； 为节流元件入

口压力； 为节流元件出口压力。 

2    仿真模型的构建与验证
 

2.1    仿真模型构建

大推力氢氧发动机系统方案如图3所示，搭建的发

动机故障模式动态特性仿真模型，如图4所示。液氢与

液氧经离心泵增压后，大部分进入燃烧室进行燃烧，

然后通过喷管排出产生推力，小部分进入燃气发生
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器，燃烧产生的燃气驱动涡轮，分别带动氢泵和氧泵

做功，然后直接排向大气[8]。在仿真模型中，使用与发

动机实际喷管喉部面积相同的音速喷嘴模拟喷管的流

量特性，同时为了提高计算效率，对系统模型中不影

响故障仿真正确性的因素进行简化，忽略推力室冷却

通道的换热，并用节流元件模拟冷却通道压降，这是

由于推力室燃烧模型采用绝热模型，因此再生冷却

模型中的夹套传热过程并不影响燃烧结果计算的准

确性；另一方面将推进剂视为温度不变的弱可压流

体[9-12]。

 

LOXLH2

 
图 3    大推力氢氧发动机系统示意

Fig. 3    Schematic diagram of high-thrust LOX/LH2 engine system
 

 

氢泵

氢涡轮
氧涡轮

氧泵

气蚀文氏管

气蚀文氏管

燃烧室

燃气发生器

 
图 4    大推力氢氧发动机故障模式动态特性仿真模型

Fig. 4    Simulation model of fault mode dynamic characteristics of the high-thrust LOX/LH2 engine
 
 

2.2    仿真模型验证

为验证上述系统仿真模型的准确性，对该型大推

力氢氧发动机地面试车的起动与关机过程进行了动态特

性仿真，仿真结果与试车实测参数的对比如图5所示。

通过对比可以看出，本文搭建的发动机系统动态

特性仿真模型能够较为准确地反映发动机起动、关机

过程中的参数变化趋势，推力室压力曲线与试车基本

符合实际试车情况。由于建模过程中对各组件数学模

型进行了不同程度的简化，因此仿真结果与试车实测

参数存在一定的稳态误差，但是动态趋势的一致性较

好。由此验证了上述发动机动态特性仿真模型的准

确性。
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图 5    大推力氢氧发动机某次试车仿真与实测曲线对比

Fig. 5    Comparison between simulation results and measured data of a test run of the high-thrust LOX/LH2 engine
 
 

3    故障模式仿真分析

采用前述仿真模型，对大推力氢氧发动机某试验

故障多种可能的故障模式[13-18]进行了动态特性仿真分

析，并与故障实测参数进行了详细对比。下面给出了

几种典型故障模式的仿真结果分析及实测参数对比。 

3.1    发生器氧阀异常关闭

仿真时设置发生器氧阀异常关闭故障，阀门按线

性关闭，响应时间50 ms，仿真得到的结果与故障实测

参数对比如图6所示。
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图 6    发生器氧阀异常关闭故障仿真与实测曲线对比

Fig. 6    Comparison between simulation results and measured data of abnormal closing of generator oxygen valve

 
从故障仿真结果看，如发生器氧阀异常关闭，则

发动机各参数下降趋势与正常关机类似，由于燃气发

生器的氧化剂供应被切断，其压力首先迅速下降，但

因涡轮泵转子有惯性，因此推力室压力、泵后压力下

降相对较为平缓，氢、氧涡轮泵转速下降速率也与之

相似，这与故障实测参数迅速下降的现象差异明显。 

3.2    氧涡轮排气管路阻塞

仿真时设置氧涡轮排气流路流通面积减小，相对

流通面积在50 ms内按线性方式减小95%。变化曲线如

图7所示。
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图 7    氧涡轮排气管相对流通面积变化

Fig. 7    Change of relative flow area of oxygen turbine exhaust pipe

得到的仿真结果与实测参数曲线对比如图8。该故

障模式下，仿真得到的发生器压力、推力室压力、氢/

氧泵后压力及转速曲线均出现快速下降，趋势与实测

参数基本一致，但氢泵转速下降曲线与实测参数曲线

之间存在一定的差异，这可能是由于仿真模型与在非

正常关机过程中剧烈变化的液氢的实际物性参数之间

的差异造成的。
 

3.3    燃气喷嘴堵塞

仿真时设置燃气喷嘴堵塞模式，对主燃气喷嘴堵

塞的情况进行了模拟仿真。仿真时假设主燃气喷嘴流

通面积在50 ms内线性减小至0，仿真结果与实测参数

曲线对比如图9所示。

仿真结果表明，如果燃气喷嘴堵塞，燃气发生器

首先出现一压力峰，随后该压力再迅速下降，氢涡轮

泵转速也会有先上升、再迅速下降的趋势。这主要是

由于燃气发生器及燃气喷嘴前、氢涡轮前的燃气管路

构成了一个大的气体容腔，集中容积的特性较显著，

燃气喷嘴堵塞，最先反应的即是上游的燃气发生器压

力及氢涡轮入口压力（均出现压力峰），该压力峰未

能传播至燃气喷嘴下游的氧涡轮入口。发动机其它参

数变化相对滞后。
 

3.4    燃气发生器熄火

仿真时设置燃气发生器突然熄火，转为气氢膨胀

做功状态，假设气氢温度为300 K。仿真结果与实测参

数的对比情况如图10所示。

仿真结果显示，燃气发生器熄火时，发生器压力

迅速下降，比故障实测燃气发生器压力下降速率更

快，但与此同时，受到氢氧涡轮泵惯性的影响，推力

室压力、泵后压力以及氢氧涡轮泵转速的下降速度相

对较缓，与故障实测曲线有明显的差别。 

3.5    氧涡轮泵转子卡滞

N ·m

仿真时，待发动机工况稳定后，在氧涡轮泵转子

上增加一个与泵扭矩方向相同的附加扭矩，大小为

1 000 ，得到的仿真结果如图11所示。

N ·m可以看到，氧涡轮泵转子负载力矩增大1 000 
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推力室压力（实测）

推力室压力（故障仿真）

氢泵后压力（实测）

氢泵后压力
（故障仿真）

燃气发生器压力
（实测）

燃气发生器压力
（故障仿真）

氧泵转速（实测）

氧泵转速（故障仿真）

氢泵转速（实测）

氢泵转速（故障仿真）

氧泵后压力（实测）

氧泵后压力（故障仿真）

无
量
纲
压
力

1.00

0.75

0.50

0.25

0

346.6 346.8 347.0 347.2

时间/s

无
量
纲
压
力

1.00

0.75

0.50

0.25

0

346.6 346.8 347.0 347.2

时间/s

无
量
纲
压
力

1.00

0.75

0.50

0.25

0

346.6 346.8 347.0 347.2

时间/s

无
量
纲
压
力

1.00

0.75

0.50

0.25

0

346.6 346.8 347.0 347.2

时间/s

无
量
纲
压
力

1.00

0.75

0.50

0.25

0

346.6 346.8 347.0 347.2

时间/s

无
量
纲
压
力

1.00

0.75

0.50

0.25

0

346.6 346.8 347.0 347.2

时间/s

 
图 8    氧涡轮排气管喷嘴部分堵塞故障仿真与故障实测对比

Fig. 8    Comparison between simulation results and measured data of partial nozzle blockage in exhaust pipe of oxygen turbine
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后，发动机参数迅速下降，燃烧装置压力、泵后压力

等下降速率与实测参数基本一致，但氢泵转速的下降

速率与实测参数差别较大，氧泵转速的下降速率也更

大，说明在实际的故障中，氢氧涡轮泵的转动没有受

到明显的外力阻碍。
 

3.6    小　结

通过仿真计算结果与实测参数的对比，发现在不

同的故障模式中，氧涡轮排气管路阻塞的故障模式与

发动机故障实测参数下降情况符合得最好。
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图 9    主燃气喷嘴堵塞故障仿真与故障实测对比

Fig. 9    Comparison between simulation results and measured data of main gas nozzle clogging
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图 10    燃气发生器熄火故障仿真与故障实测对比

Fig. 10    Comparison between simulation results and measured data of gas generator flameout
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4    仿真结果验证

通过实测数据分析、历史故障数据分析，结合前

述故障模式仿真结果，初步确定导致发动机故障的最

大可能原因是氧涡轮排气管路阻塞故障模式，为此开

展了验证试验。

为模拟氧涡轮出口排气管阻塞，对大推力氢氧发

动机进行了局部改造，在排气管路并联安装两个常开

电爆阀。模拟氧涡轮出口阻塞故障时，两路电爆阀同

时关闭，其中一路全关，另一路保留部分面积，最终

预计阀门关闭后的当量面积与3.3节中仿真所用的管路

堵塞95%一致。

通过热试验得到了氧涡轮出口排气管阻塞时，发

动机整体参数的变化情况。结果表明，故障注入后

（电爆阀起爆），氧泵后压力变化速率最大，整体参

数变化趋势与故障实测及仿真结果相似，但下降速率

仍略小于实测结果，主要是由于氧涡轮输出功率下降

速率较慢所致，可导致该现象的因素包括电爆阀关闭

后氧涡轮压比偏差、低压比下涡轮效率偏差等。故障

模式验证试验与故障实测、仿真结果的对比如图12
所示。

从图12可以看出，在氧涡轮出口阻塞故障模式

下，发动机主要参数的动态变化趋势与故障实测参数

及仿真计算结果基本一致，初步验证了故障仿真结果

及故障定位的可信度。

根据仿真与试验结果，分析故障可能的发展过程

为氧涡轮排气管路在复杂力热环境下局部结构出现异

常，造成氧涡轮排气阻塞，导致氧涡轮后压力升高，

涡轮压比减小，氧涡轮失去做功能力；随后发动机失

去氧化剂供应，燃气发生器与推力室相继熄火，发动

机主要参数快速下降，发动机失去推力。 

5    结　论

本文建立了液体火箭发动机各组件的动态特性数

学模型，在此基础上构建了大推力氢氧发动机系统动

态特性仿真模型；将该模型仿真获得的结果与地面试

车实测参数进行对比，验证了仿真模型的准确性。

针对大推力氢氧发动机某次试验故障，采用该仿

真模型对多种可能的故障模式开展仿真计算，获取了

不同故障模式下发动机参数的变化规律，通过对比分

析，认为可能性较大的故障模式为氧涡轮排气管路阻

塞，随后针对该故障模式开展验证试验，结果吻合良

好，证明通过模型仿真实现了故障的准确定位。

综上，本文建立的动态仿真模型可以实现大推力

氢氧发动机的故障识别与准确定位，在此基础上，利

用故障树形成完整的故障注入模型阵列，通过仿真计

算建立完整的故障参数特征库，就能够通过发动机实

时工作参数与故障参数特征库的对比，实现发动机

故障的实时监测与准确定位，提升发动机的工作可

靠性。
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图 11    氧涡轮泵转子卡滞故障仿真与故障实测对比

Fig. 11    Comparison between simulation results and fault measurement data of oxygen turbine pump rotor sticking
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图 12    故障模式验证试验与故障实测、仿真结果的对比

Fig. 12    Comparison between fault mode verification test with fault measurement and simulation results
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Fault Simulation and Experimental Study on High-Thrust LOX/LH2 Rocket Engine

ZHANG Jian，GONG Yanbo，LIU Zhongshu，WANG Weibin
（Beijing Aerospace Propulsion Institute，Beijing 100076，China）

Abstract：In order to locate the fault in a test of a high-thrust LOX/LH2 engine, the dynamic characteristic simulation model

library of liquid rocket engine is established, and the dynamic characteristic simulation model of the high-thrust LOX/LH2 engine is

built. The accuracy of the simulation model is verified by comparing the model with the experimental parameters. According to the

possible faults of the engine, the simulation calculation is carried out in turn, and the results are compared with the measured

parameters. Through the comparison, it is found that the most likely failure mode is the blockage of the exhaust pipe of the oxygen

turbine. The simulation results verified by experiments were in good agreement, which not only proves the accuracy of fault location,

but also proves the feasibility of fault location of high-thrust oxyhydrogen engine by dynamic simulation, laying a foundation for

further development of fault monitoring and location technology for high-thrust LOX/LH2 rocket engine in the future.

Keywords：liquid rocket engine；LOX/LH2 rocket engine；dynamic characteristics；fault simulation

Highlights：
●　The dynamic characteristics simulation model of high thrust LOX/LH2 rocket engine system is established.
●　The response characteristics of the parameters of the LOX/LH2 rocket engine system in different failure modes are obtained.
●　The simulation results are in good agreement with the experimental results，which verifies the correctness of the method.
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