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固液混合火箭发动机喷管流动计算

田　辉, 蔡国飙, 王慧玉, 张振鹏
(北京航空航天大学 宇航学院,北京 100083)

摘要: 利用二维轴对称N 2S 方程和组分方程对选用液氧ö端羟基聚丁二烯推进剂的固液混合火箭发动机喷

管流动进行了计算。计算采用LU 时间隐式格式、M U SCL 空间离散和V an L eer矢通量分裂方法, 8组分 10

反应的化学反应模型,对化学源相进行了点隐式处理。喷管入口条件通过燃速计算和热力计算得到,计算了

多个氧化剂流率和装药长度情况下的喷管流场,分析了真空比冲和推力与氧化剂流率的关系,为固液混合火

箭发动机喷管设计提供了依据。
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Abstract: N um erica l so lu t ion s of fu ll N avier2Stokes equat ion s w ith chem ical react ion
flow w ere estab lished fo r the nozzle flow of the LOXöH T PB hyb rid rocket mo to r. L ow er2
U pper decompo sit ion schem e and M U SCL 2type and V anL eer app roach w ere u sed. A chem ical
react ion model w ith 8 componen ts and 10 elem en tary react ion s w as p resen ted. T he nozzle

en trance condit ion w as ob ta ined by thermodynam ic calcu la t ion. T he nozzle flow s under

severa l d ifferen t ox id izer m ass flow rates and gra in length w ere calcu la ted. T he rela t ion sh ip

betw een ox id izer m ass flow rate and specif ic impu lse w as analyzed, w h ich w ill be u sefu l fo r

the hyb rid rocket mo to r design.
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　　固液混合火箭发动机是采用液体氧化剂,固

体燃料的一种典型的混合火箭发动机。和固体火

箭发动机不同,固液混合火箭发动机的性能主要

受氧化剂流率的影响[1 ] ,这是因为氧化剂流率的

大小决定了固液混合火箭发动机固体燃料的燃

速。因此对其喷管的计算首先对固体燃料的燃速

进行研究。

选取液氧 (LOX ) ö端羟基聚丁二烯 (H T PB )

推进剂,利用燃速计算和热力计算得到喷管入口

条件,然后利用二维轴对称的N 2S 方程和组分方

程,采用有限速率化学反应模型对固液混合火箭

发动机喷管流动进行了数值模拟研究。

1　燃速计算和热力计算

1. 1　燃速计算

　　固液混合火箭发动机固体燃料的燃速主要由



氧化剂流率决定,根据对流换热理论得出的燃速

公式如下式[2 ]:

rα= aG n
oxx m

式中: Gox是氧化剂流率, x 是轴向距离。a , n 和m

是与燃速相关的系数,理论值 n= 018,m = - 012。

1. 2　热力计算

　　在给定氧化剂流率和装药长度的条件下,利

用燃速计算,可以得到燃料流率,从而得到氧燃比

O öF ,然后利用热力计算得到绝热燃烧温度,喷管

入口各组分的分布情况。

通过喷管的热力计算,可以得到喷管出口参

数,从而可以利用下式计算出喷管的真空推力 F v

和真空比冲 I sv。

F v = mαu e + p eA e　,　I sv = F v ömα

式中: mα是质量流量, u , p 和A 分别是速度、压强

和面积,下标 e代表喷管出口截面。

2　喷管流动计算

2. 1　控制方程

　　在忽略了彻体力、热辐射、且认为喷管为绝热

体系的前提条件下,二维轴对称、非定常、可压、化

学非平衡、湍流流动雷诺平均的N 2S 方程及组分

扩散方程进行坐标变换后如下[3 ]:
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2. 2　数值方法

　　求解包含化学反应的流场最大的困难是方程

组的刚性问题。由于化学反应进行的时间尺度很

短,因此就限制了流场推进的时间步长。通常的做

法是将化学反应源项隐式处理,以消除其刚性。计

算采用L U 时间隐式格式进行求解,对其进行时

间空间离散,并对反应源项进行隐式处理后得:
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i, j + 1) 为上三角阵。

R H S = D Ν[F� (U�n) - F
�

v (U�n) ] +

D Γ[G� (U�n) - G�v (U�n) ] - S� (U�n)

A
� =

5 F�

5U�
　,　B

� =
5 G�

5U�
　,　Z

� =
5 S�

5U�

反映了源项的变化率, Β为松弛因子,在计算中取

1。

为了获得更高的计算精度, 计算中使用了

M U SCL [4 ]方法,在任一个网格点上的信息来源依

据当地马赫数的值分别由上游或下游插值得到。

通量插值时,是根据上述方法插值得到的原始变

量进行计算,而不是直接把通量插值。以 i 向为

例:

F +
i+ 1ö2 = F + (Q -

i+ 1ö2)

F -
i+ 1ö2 = F - (Q +

i+ 1ö2)

式中: Q 代表原始变量。

采用V an L eer的矢通量分裂方法,对流通量

可分裂成为以下形式[5 ]: F = F
+ + F

-

2. 3　化学反应模型

　　如果同时N s 个组分有N r 个基元反应,并且

第 j 个基元反应为:

6
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i= 1

ΜijA iΖ 6
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Μ′ijA ′i　　 ( j = 1, 2, 3,⋯,N )

则第 i种组分的生成率为:
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式中:M i 和 Y i分别是第 i种组分的分子量和组分

质量百分比,M{ 是平均分子量, Θ是密度, K 和

K - 分别是正向和逆向反应速率。当反应中包含对

反应有影响但又不实际发生化学变化的催化剂

时, L = 1; 反之,当反应中不包含对反应有影响但

又不实际发生化学变化的催化剂时,L = 0。

根据选用的LOXöH T PB 推进剂, 认为喷管

内包括 8 种组分, 分别是 CO 2, CO , H 2O , H 2, O 2,

H ,O 和OH。10种化学反应为:

H 2O + O = 2OH　　H 2 + O 2 = 2O H

H 2O + H = O H + H 2

CO + O H = CO 2 + H

O 2 + H = O H + O　　H 2 + O = O H + H

H 2 + M = 2H + M　　O 2 + M = 2O + M

H 2O + M = H + O H + M

OH + M = O + H + M

2. 4　性能计算

　　流场计算完成后,对喷管出口进行积分可以

得到质量流量、真空推力和真空比冲。
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mα=∫
e

ΘudA

F v =∫
e

(Θu 2 + p ) dA 　,　I sv =
F v

mα

3　结果分析

　　对氧化剂流率从 10～ 150 kgm - 2 s- 1,装药长

度 01381 0～ 01952 5 m 的多种工况进行了计算。

计算区域如图 1所示。

图 2　流场参数分布

(Gox= 30 kgm - 2 s- 1, x = 01381 0 m )

F ig. 2　F low param eter distribu tion at

Gox= 30 kgm - 2 s- 1, x = 013810 m

图 2是Gox = 30 kgm - 2 s- 1, x = 01381 0 m 时

的流场压强、温度、密度、马赫数分布,图 3 是Gox

= 150 kgm - 2 s- 1, x = 01381 0 m 时的流场压强、

温度、密度、马赫数分布。

图 3　流场参数分布

(Gox= 150 kgm - 2 s- 1, x = 01381 0 m )

F ig. 3　F low param eter distribu tion at

Gox= 150 kgm - 2 s- 1, x = 013810 m

图 4是CO 2, CO , H 2O ,OH 和O 2 在Gox= 150

kgm - 2 s- 1, x = 01381 0 m 时的分布,图 5是CO 2,

CO , H 2O , OH 和O 2 在 Gox = 150 kgm - 2 s- 1, x =

01952 5 m 时的分布。

图 6和图 7是分别采用热力计算和流场计算

得到的真空比冲、推力随氧化剂流率和氧燃比的

变化。

从以上结果可以看出:

(1) 从图 2和图 3可以看出随着氧化剂流率

的不断增大, 使燃气不断增多, 提高了燃烧室压

强。

( 2) 从图 4 和图 5 可以看出,沿喷管轴线温

度降低,使放热反应加强, CO 2 和H 2O 的质量分
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图 4　主要组分分布 图 5　主要组分分布

(Gox= 150 kgm - 2 s- 1, x = 01381 0 m ) (Gox= 150 kgm - 2 s- 1, x = 01952 5 m )

F ig. 4　M ain componen t m ass fraction distribu tion F ig. 5　M ain componen t m ass fraction distribu tion

at Gox= 150 kgm - 2 s- 1, x = 01381 0 m at Gox= 150 kgm - 2 s- 1, x = 01952 5 m

数增加, CO 和OH 的质量分数相应减少; 在靠近

璧面处,温度较高,吸热反应增强, CO 2 和H 2O 浓

度较小, CO 和OH 浓度较大。

O 2 的质量分数由于温度降低,放热反应加强

沿喷管轴线有增加的趋势; 但同时由于OH 浓度

的减少又使O 2 的分解反应有加强的趋势, 从而

O 2 的浓度变化对不同装药长度有所不同。在装药

长度较小时氧燃比较大, O 2 的质量分数较大, 受

OH 变化的影响不大,从而沿轴线不断增加; 在装

药长度较大时O 2 的质量分数较小,OH 变化的影

响就表现出来,从而产生先减小后有所增大的趋

势。

( 3) 从图 6 和图 7 可以看出,采用热力计算

得到的真空比冲和推力比采用流场计算得到的要

大,这是因为热力计算采用平衡流动模型,而流场

计算采用有限速率模型;热力计算是零维计算,而
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流场计算是二维轴对称计算,会产生非轴向损失。

图 6　两种方法计算的真空比冲和推力随

氧化剂流率的变化

F ig. 6　V acuum specific impulse and th rust fo rce used

tw o m ethods w ith ox idizer flow rate

图 7　两种计算方法得到的真空比冲随氧燃比的变化

F ig. 7　V acuum specific impulse used tw o m ethods

w ith O öF

　　两种方法计算的真空推力随氧化剂流率的增

加不断增加,这是因为氧化剂流率的增加,使质量

流量增加,从而引起真空推力增加。而计算的真空

比冲在氧燃比 214附近具有最大值,这和文献[ 6 ]

中的计算结果符合较好,说明喷管流场计算结果

合理。

4　结　论

　　对采用LOXöH T PB 的固液混合火箭发动机

喷管进行了计算,计算方法先进,计算结果可靠,

并得到以下重要结论:

( 1) 存在最佳的氧燃比使真空比冲最大,对

于LOXöH T PB 等于 214,固液混合火箭发动机应

尽可能在此附近工作。

(2) 固液混合火箭发动机的推力控制可以通

过调节氧化剂流率来实现。
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