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氢/氧气�气喷注器冷流掺混与燃烧
比较的仿真研究
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摘 � � � 要: 分别采用无化学反应的和带化学反应的湍流 N�S 方程描述发动机内流动过程, 对气�气同轴剪

切式单喷注器进行了冷流掺混和燃烧的仿真.其中化学反应速率由 Ar rhenius 公式计算, 采用 9 步详细反应

动力学模型来描述氢氧反应. 对典型冷流和燃烧仿真结果进行了比较, 结果表明燃烧掺混速率明显小于冷流

掺混速率; 并对同轴喷注器关键参数对冷流和燃烧掺混的影响进行了仿真和分析比较, 得到速度比、缩进量和

喷注流量的影响是一致的, 而喷注速度的影响是相反的.
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Abstract: Single�element shear�coax ial GH 2 / GO 2 injectors w ere simulated with non�
chemical N�S equat ions fo r co ld f low condit ions and chemical N�S equat ions for combust ion

conditions. T he chemical reaction w as modeled w ith Arrhenius formulat ion. Detailed 9�step
chemical dynamic model w as used to descr ibe the react ion of hydrogen and oxygen. T he sim�
ulated results o f typical cold flow f ields and combust ion fields w ere compar ed, show ing that

the mix rat io of combust ion is much smal ler than that of co ld f low . The inf luences of veloci�
ty�rat io, recess�length and injector�flux for the cold f low condit ion are consistent w ith those

for the combust ion condit ion, w hile the inf luences o f inject ion�velocity are contrary to each

other.
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� � 自从全流量补燃循环技术( FFSC)被提出以

来,气�气喷注器技术作为其关键技术之一一直被
国内外作为研究重点

[ 1�3]
. 气�气燃烧不同于传统

火箭发动机中的液液燃烧和气液燃烧, 其无雾化

和蒸发过程, 燃烧机制发生了很大的变化. 其作为

一种还未深入了解新的燃烧模式,有必要对其开

展研究.

开展发动机中喷注器喷注物的燃烧研究, 一

般采用单喷注器冷流掺混试验和热试验两种方法

对喷注器的性能进行测试, 气�气喷注器也不例
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外.冷流试验成本低.冷流试验主要用来研究喷注

器的流量特性和掺混特性. 采用冷流掺混试验结

果预示燃烧性能,以达到能够正确筛选喷注器的

结构具有重要价值.而一直以来在大范围内,冷流

掺混结果怎样预示真实热试验情况是不明确

的[ 4�5] ,只有对具体的喷注器进行具体的分析, 才

能得到冷流试验与热试验之间的关系. 在一定范

围内采用冷流试验结果预示热试验结果, 具有重

要意义.

早在 70年代 NASA Lew is 研究中心就对不

同类型的气�气喷注器冷流和燃烧掺混之间的联
系做了一系列的试验研究, 分析得到不同类型喷

嘴这种联系有明显的不同等结论[ 4] , 并未就各喷

注器进行具体研究和分析. 90年代以来在国外有

关喷注器冷流方面的研究报道较少,而针对气�气
喷注器美国各研究机构和大学对气�气燃烧开展
了深入的热试试验和仿真研究[ 6�11] , 但未有文献

报道有关气气冷流掺混研究.在国内,北京航空航

天大学开展了多种环缝式和环孔式气�气喷注器
的掺混特性的试验和仿真工作[ 12] .

在众多喷注器结构中,同轴剪切式喷注器以

其具有较高可靠性、较好火焰维持特性和热防护

特性,在液体火箭发动机中应用较为广泛, 国外对

气气燃烧的研究也主要集中在同轴剪切式喷注器

上
[ 9�13]

.本文将以商用 CFD软件 Fluent 6. 2作为

求解器,并引入外部燃烧机制和用户自定义函数,

就单喷注器氢氧同轴剪切式喷注器的冷流掺混和

燃烧情况进行仿真, 首先分析它们典型内流场的

差异,再就各喷注器参数对其掺混和燃烧的影响

进行比较,以揭示它们之间的联系.

1 � 计算方法与模型介绍

1. 1 � 控制方程

冷流掺混和燃烧流场的计算控制方程都采用

Navier�Stokes方程,各方程都可以写成以下统一

形式
[ 13]

:

�
�t (��) + div (�U�) = div(  �g rad �) + S�

( 1)

其中 �表示流场通用变量,  �是对应于 �的输运

系数, S �是相应的源项. 在涉及到燃烧中组分方

程的源项利用所采用的燃烧模型来表示; 而冷流

掺混中源项不出现.

1. 2 � 湍流模型[ 13]

湍流模型采用标准 k �!双方程模型
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式中 Gk 是由于平均速度梯度引起的湍流动能 k

的产生项; C1!和C 2!为经验常数; #k 和#!分别是与

湍流动能 k 和耗散率!对应的 Prandt l数.

1. 3 � 化学动力模型

化学动力学模型采用有限速率的 Arrhenius

公式给出,反应采用氢氧反应 6组分 9步详细反

应动力学模型,设计反应方程如表 1所示.

表 1 � 6 组分 9 步反应模型

Table 1 � Kinetic chemistry model for O2 / H2

反应机制

H + O2= OH + O H + OH + M= H 2O+ M

H2+ O= OH + H H + O+ M= OH+ M

H 2O+ O= OH + OH O+ O+ M = O2+ M

H 2+ OH = H2O+ H H2+ O 2= OH + OH

H+ H + M= H 2+ M

1. 4 � 计算模型

如图 1和图 2 所示,为同轴剪切式喷注器发

动机推力室冷流和燃烧的推力室模型, 其中冷流

掺混略去了喷管部分. 燃烧室为圆柱体,燃烧室长

度按工程需要选取,长 250 mm, 单喷注器置于头

部中心,因此可以采用轴对称模型进行计算,对其

进行网格划分,在边界上和燃烧室头部进行了加

密处理,网格个数为 22 151和 25 982.

图 1� 冷流掺混计算模型

F ig. 1� Model of uni�element cold�flow simulation

图 2� 燃烧计算模型

F ig . 2 � Model o f ho t�fir e uni�element simulat ion

入口边界条件由流量边界条件给出, 给定入

口推进剂流量、总温以及湍流参数,本文取入口湍

流度为 5% ,表征中等湍流强度;冷流状态出口给
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定压力出口边界条件, 出口背压设定与燃烧情况

下燃烧室压力相同, 燃烧情况出口条件按线性外

推给出. 对称轴变量的梯度在 X , Y 方向上等于

零.内壁面速度满足固壁无滑移条件.壁面热条件

以绝热处理.

本文选取影响同轴剪切式喷注器的关键参数

有:速度比、缩进量、喷注速度、喷注流量
[ 4, 13]

, 混

合比保持 6. 0不变,而保持流量、混合比和燃烧室

压力不变时, 喷注速度的变化可以理解为氧喷注

压降分数(压降于燃烧室压之比)的变化. 为了更

好地分析比较冷流掺混与燃烧情况, 冷流掺混和

燃烧计算采用喷注器结构完全一样, 并进行同样

的参数变化, 如表 2所示.在某一参数变化时, 其

他参数保持不变.

表 2 � 各参数变化范围

Table 2 � Calculation values of parameters

参 数 具体取值

速度比 3. 0, 5. 0, 8. 0, 10. 0

缩进量/ mm 0, 3, 6

氧压降分数/ % 4. 0, 6. 5, 9. 75, 13

流量/ ( g/ s) 113, 226, 339

上述变化中, 速度比变化为保持氧喷注器面

积不变,改变氢出口面积来实现;氧压降变化时由

于流量、混合比以及速度比不变,因此氧和氢出口

面积都要变化.总流量增大的同时燃烧室长度不

变,但为了保持燃烧室内流速不变,燃气停留时间

不变,燃烧室截面积随流量比例增大,这样符合设

计情况.

1. 5 � 数值方法

本文采用时间相关法求解氢氧掺混和燃烧流

场,采用控制体积法离散方程.离散方程的统一形

式可表示为

d
dt

(��V) P0 + a0�P0 = �
N

j = 1
aj�P j + b0 ( 4)

� � 对于稳态过程, d
dt

(��V) P
0
= 0. 上式中 P0 为

控制容积中心节点, P j 为其周围节点, V 为控制

容积体积, j 为控制容积中界面的角标, V 为控制

容积的界面数. a0和 aj 分别是离散方程中对应于

P 0和 P j 的算子系数, b0是离散方程源项.

在空间上采用二阶迎风格式对连续方程、动

量方程、能量方程和组分方程进行耦合求解,然后

再解湍流模型相关方程.

2 � 计算结果分析

2. 1 � 流场比较

图 3为冷流掺混燃烧室内氧的摩尔分数, 图

4为同一喷注器结构燃烧情况的温度分布. 可以

看出冷流情况下, 氢氧喷入燃烧室后迅速掺混, 并

在较短的距离内达到均匀; 而在热试情况中,虽然

在氢氧出口接触面上已开始燃烧,但燃烧阻止了

氢氧的迅速掺混,使得完全燃烧面出现在远靠后

的位置上.相对于冷流掺混来说,燃烧滞后了氢氧

之间的掺混,这与文献[ 5]中对气液喷注器研究得

出的结论是一致的.由于模型的轴对称性,以下将

采用轴线氧摩尔分数分布来表征喷注器的掺混效

果.图 5为热试情况氧摩尔分数分布, 热试情况

下,轴线上氧摩尔分数的变化也直接表征着完全

燃烧面的位置. 图6表示冷流和燃烧情况下轴线

上氧摩尔分数的变化, 由图 6可见,由于燃烧的存

在,热试情况下不仅仅氧摩尔分数开始下降的位

图 3 � 冷流氧摩尔分数分布

F ig. 3� Contour s of O2 mo le fr act ion of co ld�flow

图 4� 热试温度分布

F ig . 4� Contour s of hot�fire temperature
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图 5� 热试氧的摩尔分数

F ig . 5 � Contours of O 2 mole fraction o f ho t�fir e

图 6� 冷流和燃烧轴线上氧摩尔分数值变化曲线

Fig. 6 � Comparison o f O2 mo le fr act ions on the

chamber axes

置滞后于冷流情况, 且下降到最小值所跨燃烧室

长度也大于冷流情况.

2. 2 � 参数影响比较

如图 7~ 图 10 所示为各参数的变化对冷流

和热试情况燃烧室轴线上氧摩尔分数的影响, 横

坐标为轴线长度, 纵坐标为氧的摩尔浓度. 从各图

上也可以看出燃烧情况的掺混明显滞后于冷流情

况,冷流情况下各参数的变化范围明显小于燃烧

情况的变化范围. 可以看出速度比、缩进量和流量

等参数变化的影响趋势是一样的,冷流情况能很

好地捕捉到燃烧情况下的变化走向, 冷流掺混下

这些参数变化的结果是可以预示燃烧情况变化的

趋势,其中缩进量对气�气冷流掺混和气�气燃烧
掺混的作用都是可以忽略的, 这些起到很好的预

示作用.但是喷注压降的变化对于冷流和燃烧情

况的影响趋势是不同的,这是由于在冷流请况下,

没有化学反应区域, 只有氢氧掺混, 氧喷注速度

越大,剪切掺混加强,而燃烧情况下,氢/氧气流之

图 7 � 速度比变化

F ig. 7� Results o f different H2 / O2 velocity�rat io

图 8 � 缩进量变化

F ig . 8 � Results of different recess� length
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间化学反应层阻碍了氢氧的掺混,掺混慢, 氧喷注

速度越大导致在燃烧完成的时间内, 氧气流所喷

注距离越长, 也就导致燃烧距离越长, 在这一点

上,冷流掺混的结果是不能采用的.因此, 气�气同
轴喷注器冷流的结果不能完全预示其燃烧情况,

是具有选择性的.这为进一步开展试验设计研究

和分析工作提供了有力参考.

3 � 结 � 论

本文对氢氧同轴剪切式单喷注器分别进行了

冷流掺混和燃烧流场的数值模拟,分析并比较了

两种流场;并就同轴喷注器各关键参数对冷流掺

混和燃烧的影响进行了仿真和比较分析, 得到如

下结论:

1) 燃烧阻止了氢氧之间的掺混,导致燃烧情

况下掺混远滞后于冷流掺混;

2) 速度比、缩进量和流量等参数变化对冷流

和燃烧的影响趋势是一致的, 且缩进量对冷流和

燃烧影响都可忽略不计;

3) 喷注速度增大冷流掺混距离减小, 而燃烧

距离增加.

本文的工作对了解气气冷流掺混和燃烧之间

的关系提供帮助,并为进一步开展试验研究提供

重要参考.
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