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摘　　　要 : 首先对典型单喷嘴氢/氧同轴剪切式喷注器燃烧流场进行了仿真计算 ,分析了其燃烧流场特

性 ;并在同轴剪切式构型基础上 ,为增强掺混、缩短燃烧长度、以适用于大流量工况 ,进行了改进设计以及相

应的数值模拟和试验研究.结果表明 :具有高氢/氧动量比和氧喷嘴扩口设计的同轴喷注器可以有效地缩短

燃烧长度 ,并具有良好的热载环境 ,能够适用于大流量工况.研究结果为设计高效率、可靠热防护的大流量气2
气喷注器的设计打下基础 ,并提供设计思路.
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Abstract : The GH2 / GO2 combustion flow field in a chamber wit h a single2element typi2
cal shear2coaxial injector was numerically simulated firstly. The characteristics of t he flow

field and t he shear2coaxial injector architect ure were analyzed to enhance the mixing and de2
crease t he combustion lengt h , some imp roved designs were made for suiting high flowrate

conditions. Numerical analysis and validation experiment s were conducted for single2element

chambers wit h t hese injectors. The imp roved shear mixing element with high H2 / O2 velocity

ratio and a flared O2 post tip could maintain a benign heat load environment ,and effectively

enhance the GH2 / GO2 mixing suitable for t he combustion in t he nominal combustor wit h

high injection flowrate. The result s directly cont ribute to the high flow rate gas2gas injector

design and t he design methodologies in t his paper give references for f urt her st udies.
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　　20世纪 90 年代以来 ,在全流量补燃循环发

动机 ( FFSC)背景下[122 ] ,作为其关键技术的气2气
喷注器技术得到广泛关注[2212 ] ,对气2气喷注器设
计工作是研究的重点之一.而作为喷注器类型的

一种 ,气2气喷注器也广泛应用于其他小发动
机中[ 13214 ] .

对于喷注器设计 ,在特定的推力室特征长度

内 ,确保其燃烧效率的前提下 ,如能够增大单喷注

器的流量 ,就能降低发动机上喷注器个数 ,从而简

化结构、降低成本或增加可靠性 ,具有重要的工程

价值.在此方面 ,国内外研究者已开展了大发动机

上有关气2液喷注器研究工作[15217 ] .文献 [ 15 ]在氢
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氧发动机上采用了旋流喷注器 ,以增强掺混来提

高单喷注器的流量 ,但同时指出旋流喷注器会带

来高热载问题 ;文献 [ 16217 ]为获得大流量的喷

注器 ,在同一推力室工况下 ,分别采用不同喷注

器个数进行试验研究 ,考察其燃烧性能 ,其喷注

器采用了同轴剪切式结构 ;文献 [ 18220 ]为降低

燃气发生器成本 ,减小其喷注器个数 ,采用了双

同轴喷注器 ,但这种喷注器在主推力室上应用

会增加燃烧室头部容腔个数 ,反而导致头部结

构更加复杂化 ,其在主推力室的应用还不确定 .

气2气燃烧过程 ,不同于喷雾燃烧过程 ,其没有了

雾化和蒸发过程 ,仅有混合和化学反应过程 ,进

行大流量气2气喷注器的设计工作更值得开展 .

到目前 ,针对气2气喷注器的设计研究工作 ,

主要在美国分为两个阶段开展 ,文献 [ 13 ]显示在

20世纪 70年代开展了针对航天飞机辅助推进系

统的小发动机上的气2气喷注器的设计、试验及分
析等研究工作 ;进行了多种类型喷注器的设计参

数影响的冷流研究 ,确定各喷注器类型的混合特

性和燃烧对混合过程的影响 ;并在冷流基础上开

展了各喷注器类型的热试试验研究 ,虽然在冷流

中也研究了喷注器单元流量对混合的影响 ,但整

个研究的主要目的是为了开发性能高、相容性好

和长寿命的喷注器的工程设计准则.文献[5 ]显示

90年代在宾夕法尼亚州立大学 ( PSU) 、Rocket2
dyne 及 NASA Marshall Space Flight Center

(MSFC)等有步骤地开展了有关气2气喷注器单
喷嘴、多喷嘴的试验研究工作 ,但其主要目的是为

演示验证发动机服务 ,所设计的单喷嘴流量都较

小.在全流量补燃循环系统的演示验证发动机

( IPD)上甚至采用了 390 个主喷注器 ,其单喷嘴

平均流量还小于航天飞机主发动机 ( SSM E)主推

力室单喷嘴 ;专门针对大流量气2气喷注器设计和
研究工作的报道较少.

在众多喷注器结构中 ,同轴剪切式喷注器以

其高可靠性、良好的火焰维持特性和热环境特性

等 ,在液体火箭发动机 ,特别是氢/氧发动机中得

到广泛应用 ,但其具有燃烧距离长、单元流量小等

缺点[ 3 ,5 ,13 ,15 ] .旋流和撞击喷注器能够增强混合 ,

但试验研究表明这两种喷注器会带来喷注面板和

推力室身部前端高热流 ,热环境差[5 ,13 ] ;特别是在

当今对发动机可靠性越来越重视 ,推力室的热相

容性和传热对发动机可靠性和寿命影响重

大[21222 ] ;且 FFSC设计目的即是为提高可靠性、延

长寿命.

因此 ,本文将以同轴剪切式喷注器作为基础

进行研究.首先对典型同轴剪切式喷注器燃烧流

动进行仿真计算和分析 ,在此基础上进行改进设

计 ,再进行仿真分析和试验验证.

1　喷注器设计与仿真分析

111　数值模拟方法

在气2气燃烧流场的数值方法的研究方面 ,在

美国 PSU 和 NASA MSFC等已进行了大量的工

作[324 ,728 ,10212 ] ,研究结果表明采用求解稳态雷诺平

均 Navier2Stokes ( N2S) ( RANS)方程及利用 k2ε
两方程模型求解湍流 ,虽然这种方法没有采用求

解非稳态雷诺平均 Navier2Stokes (U RANS)方程

和大涡模拟 (L ES)方法那么高的精度 ,但是也能

够有效地模拟整体燃烧流场特征 ,并与试验数据

吻合良好 ;并指出现阶段采用 U RANS和 L ES在

气2气喷注器工程设计上 ,由于其计算成本过高还

不能完全被接受.因此 ,作为设计和试验工作的指

导工具 ,特别是需要进行多种工况的对比研究时 ,

且不用做精确的细观机理分析 ,只用于稳态的整

体流场的分析对比 ,在对精度需求和计算成本两

方面的衡量后 ,采用求解 RANS方程是最可行的

方法.在喷注器的燃烧研究中 ,单喷嘴工况被广泛

用于先期的研究工作中[3 ,5 ,829 ,13 ] ,本文即以单喷嘴

推力室作为研究对象.

1) 湍流模型

气2气掺混燃烧的控制方程采用气相湍流反
应流的 N2S方程组.湍流模型采用可压标准 k2ε
两方程模型
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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 ; Ym 代表可压湍流中脉动扩张的贡献 ;

C1ε , C2ε为经验常数 ,分别取 1144 ,1192 ;σk 和σε分

别是与湍流动能 k和耗散率ε对应的 Prandtl数.

2) 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 步反应动

力学模型 ,设计反应方程如表 1所示.
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表 1　6组分 9步反应模型

Table 1　Six species nine steps chemical reaction model

化学反应模型

H + O2 = O H + O H + O H + M = H2 O + M

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

H2 O + O = O H + O H O + O + M = O2 + M

H2 + O H = H2 O + H H2 + O2 = O H + O H

H + H + M = H2 + M

　　注 :M表示第 3体

3) 数值方法及边界条件

本文采用时间相关法求解气相掺混和燃烧流

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
d t

(ρ<V ) P0 + a0 <P0
= ∑

N

j = 1
aj <P j

+ b0 (3)

对于稳态过程 ,
d
d t

(ρ<V ) P0
= 0 .上式中 P0 为

控制容积中心节点 , Pj 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 , N 为控制

容积的界面数. a0 和 aj 分别是离散方程中对应于

P0 和 Pj 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.

对于轴对称结构的推力室采用二维轴对称模

型 ,网格划分在边界上、燃烧室头部和氢氧剪切层

区域都进行了必要加密处理.

入口按流量边界给出 ,湍流强度按经验取 I =

5 %.燃气在喷管出口已是超声速流动 ,喷管出口参

数由临近的上游参数插值求得.在中心轴采用轴对

称边界条件.壁面边界采用绝热、无滑移边界条件.

112　典型同轴剪切式喷注器仿真分析

首先对典型的同轴剪切式喷注器燃烧流场进

行了仿真计算 ,以气氢/气氧作为推进剂 ,喷注器

参数和构型如表 2和图 1所示.

表 2　典型剪切喷注器参数

Table 2　Parameters of the typical shear2coaxial injector

参数 数值

氧喷注速度/ (m/ s) 85

速度比 510

流量/ (g/ s) 113

混合比 610

燃烧室压力/ MPa 310

图 1　喷注器构型

Fig. 1　Injector schematic

本文的研究目标是喷注流量 ,因此需要有一

个对比基准.这里以 SSM E主喷注器作为设计基

准 :由于气体推进剂的可压缩性 ,表 2中当流量随

室压按正比关系变化时 ,其他参数就会保持不变.

表 2 中室压取试验室的名义室压 ,当其变化到

2014 MPa ( SSM E的额定室压)时 ,喷注流量则变

为 76814 g/ s ,等于 SSM E额定工况下单个喷嘴的

平均流量.因此 ,该设计流量就等同于 SSM E主

喷注器单元流量.

燃烧室的参数取值于大发动机额定参数 ,收

缩比 311 ,特征长度 800 mm ,计算区域如图 2 所

示 ,对其进行仿真计算.图 3显示了该喷注器的温

度分布图 ,由图可以看出虽然燃烧从喷注器末端

即开始 ,但掺混燃烧主要在氢/氧剪切面上 ,燃烧

完成长度大 ,同样可以看出该喷注器具有良好的

头部和身部的热环境 ,结果吻合文献 [ 3 ,728 ,92
12 ]的结论.

图 2　计算区域

Fig. 2　Calculation domain

图 3　典型同轴剪切式喷注器燃烧流场

Fig. 3　Temperature contour of the

typical shear2coaxial injector

113　喷注器设计改进

本文对喷注器的设计 ,在典型同轴剪切式构

型基础上 ,从三个方面进行改进 :气动参数、结构

设计和燃烧机理.

无论是气2液还是气2气喷注器燃烧试验研究
结果都表明 :氧化剂和燃料具有大速度差或动量
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差能够提高剪切对掺混燃烧速度的影响 ,有利于

缩短燃烧长度.且在气动参数方面 ,研究表明速度

比的效果最明显.

结构设计上 ,在剪切喷注器中加入撞击概念

可能会有利于混合燃烧 ,如图 4所示 ,对中心氧喷

嘴和外圈氢环孔进行出口带撞击角度的设计 ,融

合剪切与撞击设计 ,这种设计由于氧气流还处于

外围氢气流中间 ,因此应该同样具有良好的热

环境.

图 4　带撞击设计的剪切式喷注器构型

Fig. 4　Shear mixing injectors with impinging design

基于燃烧机理上 ,通过对同轴剪切式喷注器

的仿真和试验研究表明 ,火焰产生于氧喷嘴末端 ,

该区域具有稳定火焰的作用 ,而后火焰向下游发

展[3213 ] .文献 [ 5 ]在研究喷注器燃烧机理的基础

上 ,最后推断 :如果氧喷嘴末段厚度很小 ,其稳定

火焰的作用可能会消失 ,但未做进一步的深入

研究 .本文将该思想与喷注器的设计进行结合 ,

若燃烧不能在喷注器出口开始发生 ,那其必然

会导致一定距离的冷流混合状态 ,而研究表明

气2气冷流混合速率要远大于气2气燃烧混合速
率 [ 13 ,23 ] ,将氧化剂和燃料进行预先的快速掺混 ,

而后掺混较好的混合气体燃烧速率将大大加

快 [ 24 ] ,就可以采用这种设计达到减小燃烧长度

的目的 .

114　仿真结果与分析

文献[23 ]对氢/氧速度比、氧喷注速度和流量

等对燃烧的影响进行了考察 ,结果显示 ,大的速度

比能够有效减小燃烧长度 ,但随其取值越大影响

越小 ;氧的喷注速度越小燃烧长度越小 ,但影响有

限 ;而随着喷注流量的增加燃烧长度显著增加.本

文进一步对撞击式设计的影响进行计算 ,参数如

表 3所示.

这里仿真分析的主要目的在于比较各工况燃

烧长度 ,以考察其应用的优势.由于同轴剪切式喷

表 3　喷注器参数选择

Table 3　Parameters of the injectors

参数 取值范围

氧喷注速度/ (m/ s) 85

氢/氧速度比 510

流量/ (g/ s) 113

带撞击设计
无 ,氢喷嘴撞击 ,氧喷嘴
出口扩张 (20°,40°,60°)

注器燃烧完全是伴随着中心氧气组分的消失而逐

步完成 ,因此 ,本文以单喷嘴燃烧室轴线上氧组分

的摩尔分数分布来比较燃烧长度. 图 5 为仿真

结果.

图 5　撞击设计概念的影响

Fig. 5　Influences of impinging design

可见氧喷嘴出口扩张设计可以减小燃烧长

度 ,这是由于这种设计使氧出口速度变小 ,即增大

了速度比 ,且分子量大的氧气出口带有一定的径

向动量 ,从而有利于掺混 ;但扩张角度的大小对燃

烧长度影响很小.外环氢喷嘴带撞击角设计则增

大了燃烧长度 ,从流场分析看出外环氢气流并不

能渗透进中间氧气流 ,氢气分子量小 ,即使喷注速

度较大 ,在一定的角度下 ,其径向动量低 ,且喷出

后氢气流速度下降快 ;且其将氧气流向中心压缩 ,

这样并没有起到撞击加强掺混的目的 ,反而使氧

气流通面积减小 ,氧气流速度增加 ,导致燃烧长度

增加.

2　试验研究

仿真计算能够起到前期预测和指导试验研究

工作的目的 ,为了进一步验证设计和仿真结果 ,本

文进行了试验验证工作.
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211　试验喷注器

试验研究中一共设计了 5种喷注器构型 ,各

喷注器参数如表 4～表 6所示 ;其中喷注器 1 #和

2 #为了验证速度比和氧喷嘴扩口设计对燃烧掺

混速度的影响程度 ;喷注器 3 #和 4 #为了考察同

轴剪切式喷注器结构中薄氧喷嘴末端厚度对火焰

维持和燃烧长度的影响.

表 4　喷注器 1 #和 2 #参数

Table 4　Parameters of injector 1 # and injector 2 #

参数 喷注器 1 # 喷注器 2 #

氧喷注速度/ (m/ s) 70 70

速度比 8 10

氧喷嘴扩口设计 无 有

总流量/ (g/ s) 226 226

表 5　喷注器 3 #和 4 #参数

Table 5　Parameters of injector 3 # and injector 4 #

参数 喷注器 3 # 喷注器 4 #

氧喷注速度/ (m/ s) 70 70

速度比 8 8

氧喷嘴扩口设计 有 有

氧喷嘴末端厚度/ mm 015 011

总流量/ (g/ s) 226 226

表 6　喷注器 5 #参数

Table 6　Parameters of injector 5 #

参数 喷注器 5 #

氧喷注速度/ (m/ s) 70

速度比 10

氧喷嘴扩口设计 有

总流量/ (g/ s) 386

在以上研究的基础上设计了喷注器 5 # ,其

具有大速度比和氧喷嘴扩口设计 ,以验证该设计

在大流量工况下的燃烧情况 ,设计流量为 SSM E

主喷注器单元流量的 3142倍.所设计的 5种喷注

器全都工作在混合比和压力分别为 610 和 310

MPa工况下.

212　试验系统和测量

为试验研究设计了单喷嘴容热式推力室 ,

如图 6所示 ,其设计参数同于仿真计算模型 ;头

部喷注器部分采用不锈钢材料 ,圆筒段和喷管

部分分别采用紫铜和耐高温材料 .推进剂采用

常温的气氢/气氧 ,点火器采用氢/氧谐振式

点火器 ,点火流量不到 8 g/ s. 试验系统简图如

图 7.

在试验研究中各喷注器可能都会在燃烧室内完成

燃烧 ,但其在燃烧室内的燃烧完成长度不一致 ,而

壁面热损失又各不相同 ,燃烧完成长度较短的 ,热

损失会更大 ,因此不能够采用测量室压来计算效

率来比较燃烧完成情况.本文采用燃烧室壁面温

升测量方法来对比各喷注器混合燃烧速度和燃烧

完成长度 ,同时还可以考察喷注器的热载环境 ,方

法的具体分析请见文献[ 25 ] .如图 6所示 ,测点集

中在燃烧室壁内部 ,圆筒段中各测点距内壁距离

相同 ,各次试验稳定燃烧时间都为 2 s ,额定室压

都为 310 MPa ,额定混合比皆为 610 ,如图 8、图 9

为典型燃烧室压力和测点温度测量曲线图 ,其中

图 9中 10 mm表示距喷注器面 10 mm位置的测

点曲线.试验时序安排为 :点火器首先工作 ,大约

015 s后推力室工作 ,推力室室压建立后点火器即

关闭 ,由于点火流量小 ,点火时间不到1 s ,其对壁

温的影响完全可以忽略 ,从图 8 和图 9 可以看出

在压力建立前壁温基本没有上升.

图 6　推力室装配图

Fig. 6　Schematic of the chamber and thermocouple locations
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图 7　试验系统图

Fig. 7　Facility schematic

图 8　典型压力曲线

Fig. 8　Typical pressure curves

213　试验结果与分析

在稳态燃烧的燃烧室内 ,燃烧从发生开始到

发展直到完成 ,整个完成过程对壁面就产生一定

的热传导分布 ;至少对于同类喷注器的流场而言 ,

从壁面传热的分布可以判断内部混合燃烧速度的

快慢.本文采用各温度测量的温度最高点与初始

点的温升分布来表示热传导分布 ,如图 10所示 ,

图 9　典型温度测量曲线

Fig. 9　Typical temperature measurement curves

可见喷注器 1 #和 2 # 在试验过程中壁面温升分

布具有相似性 ,这是由于两喷注器具有相似的构

型而产生的较为相似的流场分布所致 ;但可以看

出 ,喷注器 2 # 在整个轴向上的传热明显大于喷

注器 1 # ,直到两者都达到几乎相同的平稳值 ,这

说明内部流场已变得充分完全 ,而后稍有下降 ,这

是由于混合燃烧完成后 ,内部反应热的消失 ,而不

断的壁面热损失导致流体不能一直维持对壁面在

最高的传热值水平上.

图 10　喷注器 1 #和 2 #各测点温升沿轴向分布图

Fig. 10　Wall temperature increments versus

axial distance for injector 1 # and 2 #

结果表明该设计在 2 倍于 SSM E主喷注器

单元流量下燃烧完全.喷注器 2 #温升在 145 mm

位置后达到平稳 ,而喷注器 1 #是在 190 mm左右

位置 ,这表明喷注器 2 #掺混燃烧速度更快 ,燃烧

长度更短 ,高速度比和氧喷嘴扩口设计优势明显.

且由温升分布我们可以判断 ,这种设计在燃烧室

室壁前段不具有高热流.
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图 11显示了喷注器 1 #试验前后的照片 ,可

见试验后喷嘴末端颜色明显变黑 ,这是因为其起

着稳定火焰的作用 ,作为火焰的起始点所致.

图 11　喷注器 1 #试验前后照片

Fig. 11　Photos before and after hot2fire

test s of injector 1 #

如图 12所示 ,为不同氧喷嘴末端厚度的喷注

器温升结果数据 ,可以看出喷注器 4 # 的燃烧室

前端传热较喷注器 3 # 强 ,这说明这种设计在燃

烧室前端增强了混合 ,但差别向下游发展越来越

小 ,直到在相同的轴向位置达到几乎相同的平稳

值.结果表明 011 mm 厚氧喷嘴末端设计仍然能

够作为喷注器的火焰起始点和起到稳定火焰的作

用 ,对混合燃烧有一定的增强 ,但效果不明显 ,由

于试验中各温度测点有一定的间距 ,而无法显示

出这种效果 ,致使两喷嘴温升曲线在相同的测量

位置达到平稳值.

图 12　喷注器 3 #和 4 #各测点温升沿轴向分布图

Fig. 12　Wall temperature increments versus axial

distance for injector 3 # and 4 #

对比喷注器 2 #和喷注器 3 #的试验结果 ,可

以发现两者具有相同的燃烧长度 ;由于它们都具

有很高速度比 ,其他参数也相同 ;这也验证了仿真

计算中结论 :在高速度比情况下 ,速度比的继续增

加对流动影响已不明显.

在以上研究的基础上 ,对为大流量设计的喷

注器 5 #进行了试验研究 ,图 13 为试验结果 ,可

以看出由于流量的显著增大 ,壁面温升随轴向上

升速度明显放缓 ,即由于燃烧完成距离显著变长

导致.但可见温升在 190 mm 轴向位置以后变得

平稳 ,说明该喷注器在 3142 倍于 SSM E主推力

室单元流量工况下 ,在额定参数设计的燃烧室内

已燃烧完全 ,并还具有进一步增加流量的潜能.

图 13　喷注器 5 #各测点温升沿轴向分布图

Fig. 13　Wall temperature increments versus axial

　distance for injector 5 # in large

flowrate condition

3　结　论

本文首先分析了典型剪切式喷注器的燃烧流

场 ,针对其具有良好热环境和燃烧完成距离长的

特点 ,为设计出适用于大流量喷注器 ,从三个方面

对剪切式喷注器进行改进设计 :气动参数、结构设

计和燃烧机理.并进行了仿真分析和试验研究 ,结

果表明 :高氢/氧动量比和氧喷嘴扩口设计能够有

效减小燃烧长度 ,能够在 31 42 倍于 SSM E主推

力室单元流量工况下 ,在额定参数设计的燃烧

室内完成燃烧 ,并具有良好的热载环境 ,能够适

用了大流量工况 ;氧喷嘴末端起着火焰稳定的作

用 ,而其薄壁设计较其厚壁设计对燃烧长度影响

很小.

只要参数选择合理 ,并改进结构 ,传统小流量

的同轴剪切式喷注器也能够适用于大流量工况.

研究结果和所提出的设计改进方向为大流量气2
气喷注器的进一步研究打下基础和提供思路 ;并

可以直接为以气氢/气氧作为推进剂的发动机服

务 ,也为其他同类型喷注器的设计提供参考.
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