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液体火箭发动机燃烧室

燃烧效率计算理论

陈新华 庄逢辰

5国防科学技术大学 6

摘 要

本文提出了一个高压液体双组元 自燃推进剂火箭发动机燃烧室计算模型
。

利用此模型对特 种发动机燃烧室不

同 〔况迸行了计算
,

所得结果和各参数变化规律与试统数据相符合
。

该模型能将燃烧历程与燃烧室结构参数
、

工

作参数
、

推进 剂特性等关联起来
,

因而可为燃烧室设计提供理论予测
。

基 本 假 设

�
0

燃烧室工作过程简化模型

燃烧室中是一维定常流
。

根据推进剂流强分布
,

可将燃烧室分成7 个流管分 别 进 行 计

算
。

总的燃烧效率为
8
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式中切
) , 。 、

。 。 , =
分别为9流管中的燃料 5偏二甲脐 6 和氧化剂 51 ># ? 6 的总蒸发 百 分 数

=

. , , 9 、

.
。 , =
分别为 9流管中的燃料和氧化剂的总流量

, : 9 苦 、

: ≅ 带
分别为 9流管中按 已蒸发

的推进剂组元比计算的特征速度和以燃烧室总的推进剂组元比计算的特征速度
。

假定是稀薄喷雾燃烧
= 同类组元与不同类组元液滴之间均无碰撞

,

因之我们可以不考虑

两组元间的液相反应
。

雾化
、

扩散
、

混合和化学反应速率远远大于蒸发速率
,

所以燃烧过程受燃料或氧化剂蒸

发过程所控制
。

考虑到液滴在大流强的发动机中
,

只可能在高Α
+

数下发生二次破碎
,

故取二次破 碎 的

临界Α +
数为Α

+ 。 Β Χ Δ Δ Δ ,

并且不考虑液滴的破碎时滞〔� 〕
。

选取的Α + 。

值应满足喷管喉部临

界参数
。

各流管中的当地燃气温度由下式计算
8

≅ 8 ,

一 ≅ 。 , , 〔� 一 5& 一 � 6Ε孟; Χ 〕

式中≅ 。
,

9 为 9 流管中的燃气滞止温度
,

可根据当地余氧系数由热力计算求得
。

考虑各流管静压一致
,

而各流管的温度不等
,

各个流管的截面积可根据下式进行修正
8

本文 于� �  4年 �Χ 月收到
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。
≅二几

Φ

; 乙 ∗ 。, 。 ≅
二几

Φ

式中∗ 。

为燃烧室总截面积
= ∗ 9 , 。

为根据流强分布而确定的某一流管的初始截面积
。

Χ
0

喷注单元喷雾场内的液滴尺寸分布

液滴质量中间直径由下式计算
8

Γ 。 Β 5 �
0

 ! 一 Δ
0

# # � 4 ∀ ∋ 6 5∋ 拌; Η 6贯
·

Χ 4

; 〔5#
·

ΧΔ ∀杯不两丁
Ι ϑ #

·

Δ Δ  ! Φ△ / 652 拼; Η 6孟
’

Χ 4

式中
∋ 为 自击喷嘴的射流撞击角

= Κ &

为喷嘴直径
= / ,

为射流速度
=
下标Λ 系指正庚烷

。

最大

液滴尺寸 Γ 7 ∋ 二 Β >Γ 7
。

我们将直径从 。 Μ Γ 7 ∋ 二

的液雾分成十个不连续的滴组
,

每 组 液 滴

直径的增量△Γ Β Γ 7 。Ν

; �Δ
。

每组液滴所占喷雾元推进剂流量的相对重量利用Ο& Π + Θ。 给出的

液滴尺寸分布函数求之〔Χ 〕
。

Φ
0

单液滴蒸发模型

在单液滴蒸发模型中
,

我们考虑了液滴的非定常加热过程和界面内移
,

高压汽液平衡
、

实际气体效应和密度的变化
。

关于偏二甲肪
8

考虑分解反应
,

并认为 当液滴温度达到热力学临界温度后
,

将瞬时变成

气团而被反应掉
。

关于四氧化二氮
8

考虑离解反应
,

其离解平衡方程式如下
8

1 8 Δ ?不二竺Χ 1 Δ Χ
士二Ρ 1 Σ ϑ Δ Χ

第一步平衡所需时间很短
,

大约是微秒的量级
,

我们认为离解反应在液滴表面进行
,

其

离解度利用文献 〔Φ 〕给出的数据插值求得
。

离解热折算到相变热中考虑
。

第二级离解本文不

作考虑
。

二
、

理论模型主要计算公式
〔?

、
4 〕

飞
0

单液滴的蒸发速率
∋ 0

对于偏二 甲阱无分解燃烧工况和四氧化二氮蒸发

7 , , , Β 吐二Η Κ % 。 % 。

;
& 〔� ; 5� 一 Τ Υ , , ,

6〕; 〔∗ Τ 5% 。 一 % 。 6〕

式中
% 二 、 % 8

分别为滞止边界层半径和液滴半径
, ∗ Β � ϑ ?。盖Η

, , 8
5Γ%

8

; Γ ς 6; 7 , , 8 ,

Τ Β � ϑ 户 +
,

,
5∗ 一 � 6; 5∗ 户

Ω , ,
6

Θ
0

对于偏二甲胁有分解燃烧工况

7 Ω
,
, Β : ∋ % 8 〔5 � ϑ ∗ ∋ % ,

; >: ∋
6 ϑ 侧 59 ϑ ∗ ∋ % ,

; > Ξ ∋
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式中∗ ,

定义见文献〔4 〕= : 。 Β 嫂二户Κ (& 〔�; 5� 一 Τ Υ ,
0

8
6〕; Τ

Χ
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液滴温度变化

Γ ≅ ,

; Γ ς Β Φ几Π 1 。 Ρ , 〔5≅ 8 一 ≅ 8
6八

+ > ‘ 一 Ρ 6 一 △Ψ ,

; Ρ
8 〕八 >: Η

,

, %

丢户 , 6

式中久
Π 为燃气导热系数

= △Ψ ,

为相变热
=

> , Β 7 Ω , 4 Χ Χ
八Χ 二几
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,
,
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液滴半径变化
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?
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液滴沿燃烧室轴线方向的速度变化

Γ 3 8
; Γ ς Β Φ : & 户8 5Ζ 8 一 / 8 6 ΟΖ

。 一 / 8
�; 5,户

8 % 。 6 一 Χ ? ? � 5Γ −; Γ
Ν 6 ; Η

8

式中:Κ的选取见文献〔! 〕
。

4
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燃气速度

Ζ 8 Β 〔5. , , 。 ϑ .
。 , 。

6 一 5. , , 二 ϑ Α
。 , 二

6〕; 5Η
8 ∗

。
6

式中下标) , 。、 。 , 。
和 ) , Ν 、 。 , Ν

分别指在初始截面上的燃烧剂液滴
、

氧化剂液滴的流量 和

在
Ν
截面上的相应流量

。

!
0

气液两相流动里方程

Γ 5Η ∗ 。
6; Γ Ν Β Γ 〔Η 8 Ζ二∗

。 ϑ 5. , , 二 ϑ .
。 , 二

6/ , , 。 , 〕; Γ
Ν

式中/ 8 , 。 ,

为液滴质量平均速度
。

三
、

计算结果讨论分析

我们应用本理论模型对某特种发动机燃烧室的多种设计方案和多种工况的燃烧过程进行

了计算
。

下面分别讨论其部分结果
。

�
0

液滴二次破碎对推进剂能童释放分布的影响

计算表明
,

液滴二次破碎对推进剂能量释放分布的影响很大 5见表 � 6
。

从表 Χ 中可以

看出
,

二次破碎对偏二甲肪蒸发的影响小一些
,

而对四氧化二氮蒸发的影响大些
,

这是因为

偏二甲脐液滴温度很快达到热力学临界温度变成汽团
,

受气动压力的影响较小之故
。

有无二

表 Ο [ Β ΟΣ
0

ΚΞ 7 处各流管的沪
。

值

有 二
管 序 号
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表Χ 推进剂蒸发百分之五十的位置 5Ξ 7 6
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次破碎的两种情况下切
, Β 4Δ ∴ 的轴向位置差

,

对于偏二甲胁为 Φ
0

。。7 左右
,

对于四氧化二拭

为 � Δ
0

Δ Μ ? #
0

# Ξ 7
。

Χ
0

推进  �� 能量释放分布

图 � 表示了单位长度上两种组元蒸发百分数的变化
。

从表 � 和图 � 可知
,

在
Ν 二 ]Δ Ξ 7 内

单位长度上推进剂能量释放较大
,

大部分推进剂在此区域内被蒸发燃烧
。

另外在燃烧室收敛

段由于汽液相对速度很大
,

中等尺寸的1 > Σ 、
液滴会发生二次破碎

,

使1 8 Δ ?
组元单位长度上

蒸发百分数变得比较大
。
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图 ( 单位长度上推进剂组元蒸发百分数的变化

.
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液滴温升变化

图 , 给出了典型流管中6 7 � ∗ 液滴温升的变化
, 8 9 : ; 液滴温升的变化也类似

。

从 图 可

看出
,

大液滴温升慢
,

小液滴温升快
。

计算表明
, 8 9 : ; 液滴温度会超过其热 力 学 临界温

标标号号 ((( ,,, ... ∗∗∗ 勺勺

<<< =
试> ? 444 )

5

(. +++ )
5

− ≅ ((( (
5

, ∗∗∗ (
。

Α≅≅≅ ,
。

. ///

屯∗1阳场过论山5‘,‘,目.门Β引

Χ洲�
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− + () ,) 那 犯
0 1 2 用4

图 , 典型流管中6 7 Β ‘

液滴温升随 0 的变化

石Β ∃公
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度
,

而1 > Σ ?
液滴温度不会超过热力学临界温度

,

其最高值为 ? Δ� ⎯ ,

温升也不快
,

所以蒸发

速度较小
。

图 Χ 还说明了二次破碎后液滴变小
,

滴温迅速增高
。

但是两 种 情 况 下 均 存 在

1 8 Δ ?
液滴的平衡蒸发过程

,

即当滴温升高到某一平衡温度值后就基本不变
,

直至液滴消失
。

而 Ζ Κ Ε Ψ 则无此现象
。

?
0

液滴半径变化

图 Φ 给出了典型流管中Ζ Κ Ε Ψ 液滴半径的变化
, 1 > # ?

液滴也具有类似规律
。

从图可知
,

无二次破碎时
,

滴径变化是很小的
,

但当发生二次破碎时液滴就很快消失
,

所以在液体火箭

发动机的燃烧过程中
,

二次破碎起很重要的作用
。

一
考虑液滴二次破碎

—
0

一不考虑液滴二次破碎
�’4 # Β �

0

! ?

0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0 0

门�
�一一一

一�度

一一
。。

5

Δ 、

ΕΕΕ人人二二二
))) 吐+++

协协

Χ三己乙Φ
·

者

() , ) .) ∗) 石) − )

Γ 1 2 ( ( ( 4

图 + 典型流管8 9 :; 液滴半径随Γ 的变化

/
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流管流强对推进剂能 Η 释放的影响

表 . 给出了流强分布
。

从表 (
、

表 . 的数据可以看出
,

大流强的流管在
0 Ι ()

ϑ ? 处蒸发

百分数反而小
。

这是由于大流强下气液相对速度大
,

液滴停留时间短而造成的
。

因此大流强

使推进剂能量释放集中区域向下游推移
。

这说明控制流强分布可以改变燃烧状态
。

表. 流 管 流 强 分 布

流流 管 序 号号 ΚΚΚ ,,, ... ∗∗∗ /// −−− ΑΑΑ

面面积 1 2 ? 7 444 −,
。

, ((( ( ) Α
。

/ ((( ∗ ≅
。

.,,, . +
。

/ +++ Α .
。

( ≅≅≅ ( (
。 Α+++ ∗ ,

。

∗∗∗

流流量 1 Λ Μ Ν = 444 , (
。

Α ≅≅≅ , (
一

( −−−− , )
。

Α... ( )
。

Α ... ( ∗
。

∗ ≅≅≅ ∗
。

) ... ∗
。

, ∗∗∗

流流强 1 Μ Ν =5 ? ? 7 444 .
。

/ ) ... ,
。

) −−− ∗
。

,,, ,
。

Α +++ 3
。

≅ +++ .
。

∗ ,,, (
。

Β
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四
、

结 论

根据多种工况的理论计算
,

我们可以得出以下几点结论
8

�
0

实际的燃烧室燃烧过程可能存在液滴二次破碎
。

几种不同工况下
,

考虑液滴二次破

碎
,

其燃烧效率为�! ∴左右
,

不考虑液滴二次破碎其燃烧效率为 ? ∴左右
。

Χ
0

增加喷咀压降
、

提高推进剂组元比
、

提高燃烧室压力
、

提高推进剂的喷注温度均使

推进剂能量释放集中区域向喷注面推移
。

有百分之七十至八十的推进剂在
Ν Β � ΔΞ 7 区域内被

蒸发掉
。

Φ
0

对于某特种发动机的实际工况
, Ζ Κ ΕΨ 液滴会达到超临界蒸发状态

,

而 1 8 Δ ?
液滴

则处于亚临界蒸发状态
,

其平衡温度为 ? # Π ⎯
。

1 > # ?
液滴蒸发速率较Ζ Κ Ε Ψ 液滴的蒸发速率

小得多
,

因此对于这类发动机
, 1 8 Δ ?

液滴的蒸发过程是整个燃烧过程的速率控制过程
。

?
0

利用本模型对某特种发动机计算的结果与试验结果吻合
。

该模型能够把燃烧历程与

燃烧室结构参数
、

工作参数
、

推进剂特性关联起来
,

可为燃烧室设计提供理论依据
。

完成本文得到了张中光
、

俞锦泉两位同志的帮助
,

特此致谢
。
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固体火箭推进学术讨论会十月举行

由中国宇航学会固体火箭推进专业委员会和中国航空学会动力专业委员会第二次联合召

开的
“

固体火箭推进学术讨论会
”

将于  ! 年 �Δ 月�Χ 日在江西九江举行
。

讨论会的主题包括固

体火箭发动机和固体火箭推进剂两个方面
。

会议的征文工作得到了厂所院校广大科技人员的热烈响应
,

文章内容包括当前大家关心

的一些研究课题
,

例如
8

星孔装药的优化
,

发动机壳体的可靠性概率
,

测量技术及误差分析
,

发动机的性能预估
,

喷管材料与烧蚀
,

侵蚀燃烧
,

喷管两相流动等
。

文章大部份结合目前厂

所中正在研制的各种型号及科研题 目
,

有些基础机理性的研究也进行 了实验验证
。
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