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液氢ö液氧火箭发动机燃烧过程
二维数值模拟分析
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【摘要】　本文应用数值模拟方法对液氢ö液氧火箭发动机燃烧过程进行了计算,给出了发动机燃

烧室内燃气参数分布。计算中通过随机喷雾模型确定液氧滴进入燃烧室的初始条件,应用高压蒸

发模型计算液氧蒸发速率及A rrhen ius公式计算氢氧气相化学反应速率。贴体网格由 T TM 方法

生成,数值方法采用一步隐式预测、两步显式校正的 P ISO 算法,控制方程在非交错网格下离散并

且对流项采用了二阶迎风格式。

　主题词:　喷雾燃烧　P ISO 算法　氢氧发动机

　分类号:　V 434113

1　引　言

　　液氢ö液氧火箭发动机以其高性能低污染的特点而在航天领域备受青睐,但是氢氧发动机

的研制成本高风险大,研制周期往往拖得很长。如果能够利用数值模拟技术,发展可靠而实用

的计算程序对发动机内部燃烧过程进行分析,预示发动机性能,那么无疑会促进发动机研制水

平的提高。本文针对某型氢氧发动机的燃烧特点,通过建立物理子模型来描述发动机燃烧过

程,并应用数值方法求解控制方程,得到了发动机燃烧室及喷管内燃气参数的分布。

2　控制方程求解

　　液体火箭发动机内部燃烧流动过程采用二维湍流两相流动的N avier- Stokes方程描述,

在圆柱坐标系下的方程形式经过坐标变换后在计算平面内的一般形式如下:
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式中: 5 = Θ, u , v , K , Ε, Y f , Y ox代表不同变量, # 5 是其输运系数,U 和V 是计算平面上的速度矢

量分量。S 5 是方程源项,包括坐标变换后引进的交叉导数项、原方程的源项、两相作用源项、气

相化学反应源项。控制方程采用二阶迎风ö中心格式在非交错网格中离散,使数值模拟计算具

有空间二阶精度[1 ]。各变量方程离散后,求解采用 P ISO 算法一步隐式预测两步显式校正迭代

方案[2 ]。边界条件给定入口推进剂流量、温度、气相组分以及液滴平均直径、温度、速度分量。出



口边界和中心线处令所有气相参数沿其法向梯度等于零。固体壁面给定无滑移、无渗透、绝热

壁面条件。

3　物理模型

3. 1　推进剂喷雾模型

　　采用作者针对同轴式喷注器而建立的随机喷雾模型来确定液滴初始参数[3 ]。喷雾液滴按

Ro sin- R amm ler尺寸函数进行分组,每组内取若干相同尺寸的计算液滴。但每组中的计算液

滴的速度、入射角应用高斯随机分布函数确定。任意组内的计算液滴所代表的液相流量为:
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式中: mα
i 是液滴相总流量, q i 是第 i组尺寸粒子所占总喷雾质量的百分比, K i 是该组中计算液

滴个数。液滴运动轨道通过在L agrangian 坐标中积分运动方程得到。
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式中: CD 是液滴阻力系数,m d 是液滴质量。两相间作用源项则通过计算液滴进出每个网格单

元的质量、动量、能量差计算。通常需要计算大量粒子轨道,才能代表整个喷雾。

3. 2　液滴高压蒸发模型

　　火箭发动机燃烧室工作压力通常都很高,应用常压下液滴蒸发理论会导致较大误差。本文

应用文献[ 4 ]建立的液氧ö烃组元液滴高压蒸发理论,计算液氧蒸发速率。
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其中下标 s表示液滴表面,∞表示环境气体, e和 v 分别表示液滴表面和环境中燃料蒸汽, l 表

示液滴参数。△H v 是相变潜热。

3. 2　燃烧反应模型

　　由于氢氧火箭发动机,由于液氧的沸点很低,因此其蒸发速率非常快,推进剂燃烧速率可

以认为由蒸发和化学反应过程共同控制。氢氧燃烧按单步化学反应考虑,化学反应速率按A r2
rhen iu s公式计算:

R f u,A rr = CA (ΘY föM f) Α(ΘY oxöM ox) Βexp (- E öR T ) (9)

式中: CA = 112E+ 9,M f 和M OX分别为氢气氧气的分子量。对氢氧反应, E öR = 800, Α= Β= 110。

4　计算结果及分析

　　发动机在头部喷注面板上均匀布置了 6圈共 126个气液同轴式喷嘴,分布较密。根据圆柱

体对称性,计算中把喷嘴简化为 6圈圆环,并保持推进剂总流量不变。这样数值计算就简化为

对称面上的二维流动,而燃烧流动的主要参数却保持不变。

图 1是推力室燃气流动等马赫线。在喷管段的分布看来是很合理的,在喷注面附近,速度

分布呈明显射流特性,但没有反应出燃气回流现象,这主要是计算网格还不够密,很难计算出

流场细节。氧组元是以液雾形式喷入燃烧室,由图 2可以看出:氧组分的质量分数在喷注面附

近很快达到最大值后又迅速减小到零,说明开始段液氧大量蒸发并很快进入剧烈反应区被完
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全燃烧掉。图 3是燃烧产物水蒸气的分布图,在靠近喷注面附近产物浓度达到 019左右,说明

氢氧燃烧区很短。图 4是燃烧室内温度分布图。燃气温度分布并不呈射流火焰态,但在燃烧室

中央区温度较高而边界区温度较低,这主要由于边界区组分的湍流扩散作用不够强烈。

图 1　燃气流动等M ach 线图

图 2　燃气中氧组分分布等值线图

图 3　燃气中水蒸气组分分布等值线图

图 4　燃烧室内温度分布等值线图

本文的计算模型只是研制氢氧发动机燃烧过程数值模拟软件的第一步。从计算结果看,燃

烧过程的物理模型如湍流模型系数、燃气物性参数等还需要研究改进。从计算过程的稳定性

看,数值方法是可行的。
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one, becau se the designed stress is u sually based on the ten sion strength of the b lades.

Key W ords　B lade　D am age　R esidual　L ife　V ib rat ion　Fat igue

SIM ILAR ITY TRANSFORM AT ION
OF F IGHTER ENGINE D ESIGN LOAD ING SECT IONS

Y i Jun and Zhao Fux ing
(A ir F orce Eng ineer ing Ins titu te, B eij ing　100076)

ABSTRACT　　　　T h is paper deals w ith a sim ilarity- t ran sfo rm at ion m ethod fo r
ob ta in ing engine design loading sect ion. T he p rincipal m ethod of fligh t dynam ics is u sed and

the th ru st of the engine serves as the key of the tran sfo rm at ion. T he loading sect ion s of o ther

sim ilar engines can be ob ta ined from tran sfo rm ing the m easu red sect ion of a p ro to type engine

w ith success. T h is m ethod has been app lied in engineering p ract ice.

Key W ords　A ircraft engine　L oading spectrum　Sim ilarity

NUM ER ICAL SIM ULAT ION OF COM BUST ION PROCESS
IN A L IQU ID H2öO 2 ROCKET ENGINE

L iu W e idong and W ang Baoguo
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　N um erica l sim u la t ion is emp loyed in calcu la t ion of the com bu st ion

p rocesses in the rocket engine w h ich u ses liqu id hydrogen and oxygen as p ropellan ts. A ran2
dom sp ray model is u sed to describe the in it ia l condit ion s of oxygen drop lets. T he evapo ra t ion

ra te of the oxygen drop lets a t h igh p ressu re is ca lcu la ted by ZKS model. T he A rrehn iu s mod2
el is adop ted to compu te the chem ical react ion ra tes. P ISO algo rithm ex tended by the au tho rs

is u sed to calcu la te the sp ray com bu st ion flow. T he convect ion term s of the govern ing equa2
t ion s are discret ized by a second- o rder upw ind schem e.

Key W ords　Sp ray com bu st ion　A lgo rithm s　H ydrogenöoxygen engines

AN EQU IVAL ENT M ECHAN IC MOD EL
OF DOUBL E EXTEND IBL E NOZZL E

Yan D eyuan , Zhang Yanyu, Zhang J ingsheng, Zhang X iaohong
(10th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　 In o rder to simp lify the k inem atics of doub le ex tendib le nozzle and

m ake it easy to calcu la te, it s equ ivalen t m echan ic model is estab lished w ith equ ivalen t fo rces
and m asses by m ean s of loading and k inem atic analyses of its actuato rs and ex tendib le cone.

T hen the k inem atics of the comp lex m echan ism is tu rned in to that of equ ivalen t componen ts

and its m echan ic characterist ics can be sim u la ted and calcu la ted.

Key W ords　Rocket engines　Jet nozzles　Physica l models
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