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【摘要】　用数值方法模拟了液体火箭发动机燃烧室内有无隔板两种情况的热态解。气相控制方程

用欧拉坐标系下的 N avier - St okes 方程组描述, 液相控制方程在 L ag rang ian 坐标系下进行描述。

分析对比了两种情况下燃烧室内部各个流场参数值,验证了隔板体的数值处理方法对求解热态解

的有效性。
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1　引　言

　　液体火箭发动机燃烧室内的燃烧过程存在着剧烈的物理和化学变化 [ 1, 2]。当燃烧室内装有

隔板时[ 3, 4] ,燃烧室头部的边界条件变得较为复杂,混合气体的流动形式也发生显著的变化。在

对发动机燃烧室进行切向高频不稳定性分析时,通常采用等价的矩形燃烧室来模拟真实发动

机燃烧室,这样就可以比较方便地分析隔板对切向高频振荡的抑制作用。本文采用计算流体动

力学方法来模拟有无隔板两种情况燃烧室内部的热态流场, 气相控制方程组用 Navier -

Stokes 方程组描述, 液滴的运动方程在 lagrangian 坐标系下表示。燃烧模型采用蒸发控制模

型[ 5, 6] ,重点讨论有无隔板两种情况下边界条件的具体提法。数值方法采用预测校正步的M ac-

Cormack格式
[ 7, 8]
。

2　控制方程组、计算方法与边界条件

　　气相用带有化学反应源项的 Reynolds时均的 Navier- Sto kes方程来描述。气相包括燃

料、氧化剂和燃烧产物 3种组份。在进行数值模拟时,氧化剂和燃料的组份方程也一并联立求

解。用矢量表示的二维控制方程组写成以下形式:

�Q/ � t + �E / � x + �F / � y = H ( 1)

式中: Q是原始变量的矢量, E、F 是表示成守恒形式的矢量, H 为源项, H = H 1+ H 2。H 1 和

H 2 代表气相和液相的源项, H 1 是由于截面积的变化而带来的源项, H 2 是在进行两相分析时

引进的源项, 包括由于液滴蒸发、液滴运动阻力项和燃烧热而带来的质量、动量和能量的变化。



在 Lagrangian坐标系下表示的液滴运动方程表示如下:

dup / dt = ( 3/ 8) (�g /�p ) ( CD/ rp ) �u - up � ( u - up ) ( 2)

d�p / dt = ( 3/ 8) ( �g /�p ) ( CD / rp ) ��- �p � (�- �p ) ( 3)

　　液滴运动阻力系数为: CD=
24/ R ep [ 1+ ( 1/ 6) Re 2/ 3

p ]　　R ep< 1000

0. 44 Rep≥1000
, R ep 为液滴雷诺数。

液滴蒸发速率 m
�
�ap = 2 �DrpN uln[ ( 1- Y�∞) / ( 1- Y�S ) ]　, 　dr p / dt= m

�
�ap / 4 �pDr 2

p

采用M acCor mack 格式:

预测步:
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　　有无隔板的入口边界条件、出口边界条件以及上下表面的边界条件均相同。

入口条件:给定流量即密度 �、入口速度 u, v= 0;其它流场参数的法向梯度为零。

出口条件:各变量的法向导数为零。

上下表面的边界条件: 速度为零,即 u= 0, v = 0; 其它各变量的法向导数为零。

当燃烧室喷注面板装配有隔板时, 隔板体的边界条件是隔板面上的速度为零,即 u = 0, v

= 0,其它参数的法向导数为零, 即 �p / �y= ��/ �y= �T / �y= �u/ �y= �v / �y= �e/ �y= 0。

3　计算结果及讨论

　　表 1是给定入口氢气和液氧的总流量为 30 kg / s,混合比分别为 4、5、6 三种情况,对于有

隔板和无隔板的热态解算例。进行热态解模拟时,由表可看出,当发动机燃烧室内有隔板时,计

算达到收敛所需的迭代步数较多,这是由于燃烧室内加入隔板后的边界条件较为复杂,在隔板

体上的速度分量为零, 流场参数的分布较无隔板的流场参数复杂, 所以对有隔板的情况计算收

敛的速度较慢。

表 1　不同流量和混合比时计算收敛所需迭代步数

入口总流量: 30 k g/ s

氢气入口流量: 6 kg /s　( O/ F = 4)　　　　

5 kg/ s　( O / F= 5)

4. 28 kg/ s　( O / F= 6)

有隔板
混合比( O/ F )

收敛迭代步数

4

1450

5

1560

6

1380

无隔板
混合比( O/ F )

收敛迭代步数

4

1420

5

1480

6

1270

从无隔板和有隔板两种计算域可看出有隔板时计算域较为复杂。

图 1为有隔板和无隔板的燃烧室压力图,在燃烧室圆柱段的压力,沿 X 轴方向略有下降;

对于有无隔板两种情况,在相同的入口条件下, 喷管出口处的压力值相等,而在燃烧室圆柱段

压力值略有不同, 这是由于当燃烧室头部加入隔板后,计算域内的隔板占有一个网格厚度而引

起的,有无隔板的燃烧室头部压力值相差较小, 当隔板厚度越小时,这种差别越小。

图 2为有隔板和无隔板的燃烧室温度图,由图可看出有隔板和无隔板的燃烧室内部温度

值基本一致, 只是在燃烧室出口略有差别。在燃烧段液氧不断地蒸发并迅速地燃烧,使得燃烧
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室内部的温度很快从 200 K 左右升高到将近 2500 K,当液氧蒸发燃烧完毕后,燃烧室内部的

温度趋于平稳值, 燃气通过拉瓦尔喷管时, 温度又逐渐下降。

图 1　有无隔板时的压力图 图 2　有无隔板时的燃烧产物温度图

图 3为有隔板和无隔板的燃烧室内部水蒸气图,当氢气和液氧喷入有无隔板的液体火箭

发动机燃烧室时,开始燃烧产物水蒸气的密度为零, 随着液氧的蒸发和燃烧, 燃烧产物水蒸气

的密度迅速上升, 直到液氧蒸发完毕,而后水蒸气由燃烧室末端喷入喷管,发生剧烈的膨胀,密

度迅速下降。在相同的入口条件下,对于有和无隔板的燃烧室出口处,水蒸气的密度略有不同。

图 3　有无隔板时的燃烧产物密度变化 图 4　有无隔板时的燃烧产物速度图

图 5　无隔板热态解时压力等值线图(单位: Pa)

图 4为有隔板和无隔板的燃烧室

内部速度图,从燃烧室喷注面一直到

喷管出口, 有隔板和无隔板的燃烧室

内部燃气经历了亚音速、跨音速和超

音速 3 个阶段;从图中可看出在圆柱

段和喷管收敛段,燃气的速度基本上

一致, 而在喷管出口处的速度略有不

同,但差别很小。

图 5是无隔板热态解时压力等值
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图 6　有隔板热态解时压力等值线图(单位: Pa)

线图。由于燃烧室内进行的是稳态燃

烧过程, 并且在整个喷注面上液雾是

均匀喷进的,这就使得整个流场内压

力沿每个截面相等。

图 6是有隔板热态解时压力等值

线图。燃烧室头部均匀地布置了 3块

隔板,每个隔板腔内喷入的流量相等,

隔板在数值计算时处理为刚性壁。由

图可看出当燃烧室内发生稳态燃烧

时,每个横截面上压力基本相等。如果

发生高频不稳定燃烧现象, 这时喷雾的运动轨迹就会杂乱无章,压力等值线图就会比较复杂,

这一部分工作正在进展之中。

4　结　论

　　当燃烧室内装有隔板, 在进行数值模拟热态流场时,边界条件比较复杂, 计算达到收敛所

需的时间较无隔板的情况长一些 ; 在相同的条件下,即入口氢气和液氧的流量都相等, 燃烧室

几何尺寸相同,数值模拟出来的热态解对于有隔板和无隔板两种情况,温度和混气速度基本一

致,而压力和水蒸气的密度略有不同,造成差别的原因主要是隔板在数值处理时占据了一个横

向方向的网格厚度。为了更精确地模拟有隔板和无隔板情况下燃烧室内的热态流场,更复杂的

喷雾模型还需加以考虑。
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NUMERICAL CALCULATION OF FLOWFIELD INSIDE
A SMALL ENGINE ANNULAR REVERSE- FLOW COMBUSTOR

Li Gaiqi and Lai Shouchang
(Nanhua Powerplant Research Institute, Zhuzhou　412002)

Yan Chuanjun
( 7th Dep t. Northwestern Polytechnical University , Xi'an　710072)

ABSTRACT　　　　Calculat ions of flow f ield w ith fuel inject ion and heat r elease inside

an annular reverse- flo w co mbustor o f a small aeroengine hav e been performed w ith a 3- D
ellipt ic turbulent react ing ther mo - aerodynam ic so ftw are. In the prog ram the turbulence is
sim ulated by the k- !tw o - equat ions m odel, the com bust ion after vapo rizat io n is determ ined
by a tw o- step chemical r eaction model, the react ion rate is calculated w ith Arrhenius and

eddy breakup model . T he SIM PLE alg orithm is used to solv e the f inite - dif ference equa-
tio ns. The complex boundary condit ions are t reated par ticularly . Predict io ns of g as tempera-
ture, velocity , and fuel / air rat io show that a str ong vortex emerg es in the primary zo ne of lin-
er ; the velocity circum ferent ial dist ribut ions have a similarity ; the combustor per for mance is

sat isfactory due to favourable m atching betw een velocity and fuel/ air rat io dist ribut ions. T he
sm all circum ferent ial velocit ies co ntribute to a r easonalble velocity dist ribut ion at turbine sta-
to r.

Key Words　Combust io n chambers　Flow fields　Numerical sim ulat ion

NUMERICAL SIMULATION OF HOT FLOW
IN LIQUID ROCKET ENGINE COMBUSTOR

WITH AND WITHOUT BAFFLE
Zhao Wentao, Nie Wansheng, Zhuang Fengchen

(Aerosp ace Technology Dept. University of Defense Technology , Shangsha　410073)

ABSTRACT　　　　The hot flo w f ields in liquid ro cket eng ine combust ion cham ber
w ith and w ithout baff les are simulated num erically . T he g as gov erning equat ions are de-
scribed by Navier- Stokes equat ions in the Euler coordinates. The l iquid governing equat ions

are repr esented in the Lag rangian coordinates. T he dro plet moving t racks in the hot solut ions
of the tw o cases are invest igated. The f low f ield parameter s of the com bust ion chamber are
co mpar ed betw een the tw o hot so lut ions. It is proved that the numerical t reatment of the baf-
fle is v al id.
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FUZZY HYPER- BODY NEURAL NETWORK
AND ITS APPLICATION

TO ROCKET ENGINE FAULT ISOLATION
Huang Minchao, Wu Jianjun, Chen Qizhi

(Aerosp ace Technology Dept. University of Defense Technology , Shangsha　410073)

ABSTRACT　　　　A neural netwo rk tw ice classif ier is provided w hich ut ilizes fuzzy
sets as fault pat terns of a liquid pro pellant rocket eng ine. Each fuzzy set is an ag gregate o f

fuzzy hyperbodies. A fuzzy hy per- body is an n- dim ensional hyper - sphere def ined by a ra-
dius and a center w ith a cor respo nding membership funct ion at first learning of fuzzy neural
netw ork and a part of the hyper - sphere defined by an included angle, a center and a direc-
tio n vector at second learning . T he t raining isolat ion accuracy of the twice learning algorithm
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