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基于正交设计的气�气喷嘴数值模拟
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摘 � � � 要: 通过应用正交表安排喷嘴的主要参数以进行设计, 并对以气氢/气氧为推进剂的同轴剪切喷嘴

进行数值模拟.选择燃烧位置为评价喷嘴性能的参数,研究单喷嘴质量流量、氧喷嘴压降、速度比和氧喷嘴出

口角度对喷嘴的燃烧位置的影响.通过对数值模拟的结果的极差和方差分析表明: 增大流量使推进剂的燃烧

位置远离喷注面,流量是对燃烧位置影响程度最大参数; 提高速度比使燃烧位置与喷注面距离缩短, 而氧压

降和氧喷嘴出口角度变化对燃烧位置的影响较小.
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Numerical simulation of gas�gas injector based on orthogonal design
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Abstract: The numerical simulat ion w as performed on gaseous oxygen/ gaseous hydro�
gen shear coax ial injector as orthogonal array w as applied to guide injector design. T he injec�
tor combust ion locat ion w as selected as the indicator o f injecto r performance. T he effect of

injector mass f low rate, ox ygen pressur e drop, the hydrogen to oxygen velocity ratio as w ell

as the angle of ox ygen post tip on the combustion leng th w ere investig ated. T he r ange analy�
sis and variance analy sis on the results of numerical simulat ion indicate that the increase of

injector mass f low rate make the combust ion locat ion far aw ay f rom the injector faceplate, in�
jector mass f low plays a predominated ro le in combustion location; and a higher v elo city rat io

of hydrogen to oxygen shortens the distance betw een the combust ion locat ion and the injecto r

faceplate; the oxygen element drop and the angle of o xygen post t ip have minimum impact on

combust ion lo cat ion.

Key words: combustion locat ion; shear coax ial injector; numer ical simulat ion;

orthogonal ar ray

� � 应用于流量补燃循环发动机的气�气喷注器
引起火箭发动机研究人员的强烈关注. 这是由于

与传统的气 (液)�液喷注器相比较, 气�气推进剂
在燃烧室中没有雾化和蒸发, 而只有掺混与燃烧

过程,推进剂掺混过程对发动机的性能和燃气对

壁面的传热有重要影响. 气�气喷注器设计者的任

务是在实现喷注面板和燃烧室壁面热负荷可控制

的前提下,使推进剂完全掺混和燃烧,以实现高的

燃烧效率[ 1] .

国外对气�气喷注器的研究主要集中于美国.

且主要集中在两个时间段,第一阶段是上世纪 70

年代, Calhoon[ 2]等人开展了大量氢氧掺混与燃烧
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的实验研究,但喷注器的设计条件来源于航天飞

机的辅助动力系统. 后一阶段的研究是从上世纪

90年代至今, 将 Raman 光学测量方法和激光多

普勒测速仪等先进手段,对燃烧室内的浓度场和

速度场进行测量 [ 3�5] .随着流体计算力学( CFD)和

优化设计方法的发展, 通过数值模拟[ 6�7] 对气�气
喷注器进行优化设计, 也成为研究这一全新课题

的重要手段.文献[ 8�9]应用响应表面法, 通过数

值模拟的手段对气氢/气氧同轴剪切喷注器进行

优化设计,研究设计参数对喷注器性能、燃烧室传

热和燃烧长度影响.

国内对应用于火箭发动机的气�气喷嘴的研
究起步较晚, 由于气�气同轴剪切喷嘴需要研究的
参数较多,若使用传统的全面研究法则需要的工

作量大,正交试验设计是通过挑选出代表性强的

样本点作研究, 分析出试验参数对结果的影响程

度和影响趋势,减少研究的工作量, 是一种高效、

准确的试验设计方法
[ 10]

.

本文基于正交表安排喷嘴的主要设计参数,

以指导喷嘴的设计. 使用 6组分、9步化学的有限

化学反应模型, 对以气氢/气氧为推进剂的同轴剪

切喷嘴进行数值模拟.研究的设计参数有:喷嘴流

量、氧喷嘴压降、氢氧速度比和氧喷嘴出口角度.

用燃烧室轴线上氢氧根峰值表示推进剂主要燃烧

位置,研究喷嘴设计参数对燃烧位置的影响, 所得

到的结论对气�气同轴剪切喷嘴设计有重要的参
考价值.

1 � 喷嘴参数的选取

同轴剪切喷嘴形式结构简单, 是目前世界上

氢氧火箭发动机使用最广泛的结构之一.本文研

究同轴剪切喷嘴流量,氧喷嘴压降、氢氧喷嘴速度

比和氧喷嘴出口角度对燃烧位置的影响.

这是由于提高喷注单元流量是火箭发动机研

究者关注的问题之一 [ 11] . 在燃烧室不变的条件

下,实现高燃烧效率的同时,通过增大喷注单元的

流量,可以达到减少发动机头部喷注单元数目的

目的,进而降低发动机的研制成本和提高发动机

的可靠性.氧喷嘴压降的选取不但关系到喷嘴的

设计性能,而且影响到整个发动机供应系统, 小的

氧喷嘴压降能减少供应系统的负担. 同轴剪切喷

嘴的速度比对氧化剂和燃料在剪切层内的掺混和

燃烧有重要影响,速度比增大,有利于推进剂的掺

混,但过大的速度比会使燃料在燃烧室内的掺混

时间变短而影响燃烧效率,此外也会导致氢喷嘴

压降过大而增加供应系统的负担. 推进剂在燃烧

室的燃烧过程受到喷嘴结构的控制, 喷嘴结构上

微小的变化,可能对燃烧过程产生影响,因此有必

要开展氧喷嘴出口角度对燃烧过程影响的研究.

在实现高燃烧效率的前提下, 燃烧位置靠前

意味着喷嘴有较好掺混和燃烧性能, 有进一步缩

短燃烧室长度的空间.对于氢氧推进剂,氢氧根是

氢氧燃烧的重要中间产物,其的浓度能反应出燃

烧发生的位置[ 5, 12] . 本文应用正交表指导喷嘴的

设计,通过数值模拟的手段分析喷嘴的设计参数

对燃烧位置的影响.

2 � 数值模拟模型介绍

2� 1 � 物理模型介绍

本文燃烧室设计压力 p c 为 3MPa, 固定氢氧

混合比为 6. 燃烧室特征长度为 800mm, 与航天

飞机主发动机 ( SSME ) 一致; 燃烧室收缩比为

3� 1.以 113 g/ s的流量和该流量对应的燃烧室直

径为基准;当流量变化时保证燃烧室截面的流密

相同,即:流量与燃烧室面积之比相同, 当单喷嘴

流量变化时,燃烧室面积与流量的比值不变.详细

的设计参数见表 1.

表 1� 燃烧室参数与流量对应表

Table 1� Combustor parameters and related mass flowrate

流量/

( kg / s)

燃烧室

直径/ m

喉部

直径/ m

流量密度/

( kg! s- 1 ! m- 2 )

0� 113 0� 0184 0� 0104 425

0� 226 0� 026 0� 0148 425

0� 339 0� 0319 0� 0181 425

为研究氧喷嘴出口角度对燃烧的影响, 本文

中氧喷嘴进口壁面厚度设计为 1mm ,在氧喷嘴出

口处保留 0� 2 mm 的直段, 氧喷嘴出口型面见

图 1.

图 1� 氧喷嘴出口角度变化简图

Fig. 1� Schemat ic of the ang le o f ox ygen post t ip
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2� 2 � 化学反应模型

氢氧火箭发动机燃烧室内存在剧烈的物理化

学反应,化学过程十分复杂.本文通过求解时间平

均的 Navier�Stokes方程, 采用 6种组分、9个主要

反应的有限速率化学反应模型和 k��湍流模型.化

学反应速率由阿累尼乌斯 ( Arrhenius) 公式计

算[ 13] , 氢氧化学反应模型见表 2, 其中 M 表示第

3体,没有将喷管的扩张段作为计算域.

表 2� H2�O2 化学反应模型

Table 2� H2�O2 chemistry model

编号 化学反应

1 H 2+ O2= OH+ OH

2 OH + H 2= H 2O+ H

3 H + O2= OH+ O

4 H 2+ O= OH + H

5 H 2O+ O= OH + OH

6 H + H + M= H2+ M

7 H + OH + M= H2O+ M

8 H+ O+ M= OH + M

9 O+ O+ M= O 2+ M

2� 3 � 边界条件

采用轴对称结构对燃烧室进行简化, 在轴线

边界上没有通量通过; 氧喷嘴和氢喷嘴入口边界

为质量入口,设定氢氧入口温度为 300K,指定入

口水力直径和湍流强度;燃烧室壁面假定为绝热

壁面,固壁采用无滑移条件;出口边界条件为压力

出口边界,给定一定的压力、回流温度和水力直径

等边界条件.

3 � 喷嘴设计

正交试验法的基本思想是根据各试验因素

的正交性, 本着� 均匀分散, 齐整可比 的原则,

从全面试验中挑选出部分有代表性的点进行研

究, 分析所选择参数对试验结果的影响趋势和

影响程度.正交设计中所研究的对象叫因子, 研究

水平的变化叫水平. 本文研究因子有: 喷嘴流量、

氧喷嘴压降、氢氧速度比和氧喷嘴出口角度, 每个

因子取 3种水平. 喷嘴流量水平为 113, 226, 339

g/ s;氧喷嘴压降 (与燃烧室压力的百分比) 为

2%, 4%, 6%;氢氧速度比为 4, 7, 10;氧喷嘴扩口

角度为: 0∀, 20∀, 90∀. 因此, 气�气喷嘴的研究有 4

个因子,每个因子有 3 个水平, 选择 L 9 ( 3
4
)的正

交表
[ 10]

.根据选择的正交表, 指导喷嘴的设计,喷

嘴参数见表 3.

表 3 � 气�气喷嘴设计参数表

Table 3 � Parameters of gas�gas injector

编号
流量/

( g / s)

氧压降与 p c

的比值/ %
速度比

出口角度/

(∀)

1 113 2 04 00

2 113 4 7 20

3 113 6 10 90

4 226 2 7 90

5 226 4 10 0

6 226 6 4 20

7 339 2 10 20

8 339 4 4 90

9 339 6 7 0

4 � 结果与分析

4� 1 � 同轴剪切喷嘴燃烧室流场分析

图 2是一号喷嘴燃烧室压力分布图和轴线上

压力曲线图.结果显示燃烧室压力平稳,没有明显

的压力波动.在本文的各种工况下,燃烧室压力都

约为 3MPa, 由燃烧室压力计算的特征速度与热

力计算的特征速度之比表明喷嘴的特征效率都大

于 97% .说明在该设计的工况下, 气�气喷嘴能实
现高的特征效率.

图 2 � 一号喷嘴燃烧室压力分布图

Fig. 2� Chamber pr essure distr ibution in combusto r of

No. 1 injecto r

图 3是一号喷嘴燃烧室的温度场.由于燃烧

室壁面采用绝热模型,没有考虑热损失,燃气直到

喷管出口处仍维持高温.表明推进剂燃烧到一定

程度后,温度分布图不能反映推进剂在燃烧室内

的燃烧位置.图 4是一号喷嘴氢氧根分布图,氢氧

根最初出现在氢氧的剪切层内, 随着在中心的氧

百分含量不断减少, 剪切层内氢氧根的质量百分

含量逐渐增加. 如图 5 所示,在氧射流的末端,氢

氧根质量浓度达到峰值,说明推进剂在该位置处

发生剧烈化学反应, 峰值过后,由于氧含量减少,

化学反应程度变弱导致氢氧根浓度降低,因此轴

1398



� 第 6 期 杜正刚等:基于正交设计的气�气喷嘴数值模拟

线上氢氧根浓度的峰值能体现同轴剪切式喷嘴的

燃烧位置.

4� 2 � 对燃烧位置的正交分析

正交设计能分析出对各个试验因子对评价参

数的影响趋势和影响程度,具体是计算过程是通

过对数值模拟结果进行级差和方差分析.

极差分析首先计算出任一列上水平号为 i

(本文中 i= 1, 2或3)时所对应的数值模拟结果之

和除以水平数所得到的均值 ki , j 列的极差等于

第 j 列(即某因素)各水平对应的试验指标平均值

中的最大值减最小值,即:

R j = max{ k1 , k2 , k3} - min{ k1 , k2 , k3} ( 1)

极差的大小能反应出设计参数对燃烧位置的

影响程度, 极差越大, 对燃烧位置数影响程度越

大,该参数越重要;反之亦然. 此外,以设计参数的

水平作为横坐标, 数值模拟结果的平均值为纵坐

标,绘制趋势图,分析设计参数对燃烧位置的影响

趋势.

方差分析法是通过计算结果数据的离差平方

和构造F统计量,生成方差分析表,分析设计参数

对燃烧位置影响的显著性. 方差分析的第一步是

计算所有模拟结果的平均值y
-

=
1
n #

n

i= 1
y i ,本文中

n = 9.第二步是计算总离差平方和 S总与各因素

的离差平方和 S j , S总 = #
n

i = 1
( y i - y

-

)
2 , S j =

#
a

i= 1

n i ( ki - y
-
)

2 .本文中 a = 3是因素 j 的水平数,

ni = 3是在 i水平下所做实验的次数.第三步是计

算因素 j 的均方V j , V j = S j / f j , f j 为因素 j 的自

由度,等于因素 j 的水平数减1.第四步是求因素 j

的方差之比 F j , F j = V j / V e, 分母 V e 为误差列的

均方值, V e = S总 - # S j n- # f j . 最后

做 F 检验, 各因素的均方值和与误差均方值之比

F j 是一个统计量,即:它服从自由度为( f j , f e ) 的

F 分布对于给定的显著性水平 �(本文中 �=

0� 05) ,如果 F j < F �( f j , f e ) , 则认为因素 j 对数

值模拟结果有显著性影响,否则没有显著影响.对

氢氧根峰值的数值模拟结果见表 4.

表 4 � 气� 气喷嘴数值模拟结果表

Table 4� Simulation results of gas�gas injector

编号
流量/

( g/ s)

氧压降与 p c

的比值/ %

速度

比

出口角

度/ (∀)
氢氧根峰值

位置/ mm

1 113 2 04 00 178

2 113 4 7 20 152

3 113 6 10 90 145

4 226 2 7 90 216

5 226 4 10 0 205

6 226 6 4 20 252

7 339 2 10 20 250

8 339 4 4 90 282

9 339 6 7 0 280

表 5是对模拟结果极差分析表, 通过各个因

素极差的比较,可知对喷嘴燃烧位置影响程度大

小顺序依次为:流量 > 速度比 > 氧压降 > 出口

角度.且氧压降和氧喷嘴出口角度变化所引起燃

烧位置的变化范围较小.
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表 5� 喷嘴燃烧位置的极差分析

Table 5� Range analysis of combustion location

位置
流量/

( g / s)

氧压降与 p c

的比值/ %

速度

比

出口角度/

(∀)

K 1 475 644 712 662

K 2 673 639 647 654

K 3 811 676 600 643

k1 158� 3 214� 7 237� 3 220� 7

k2 224� 3 213 215� 7 218

k3 270� 3 225� 3 200 214� 3

极差 R 112 12� 3 37� 3 6� 4

图 6和图 7是对喷嘴流量和速度比对燃烧位

置影响的趋势图. 可见流量增大使氢氧根峰值位

置靠后,氢氧速度比增大使氢氧根峰值提前. 这是

由于流量增大后, 氢氧推进剂需要更长的距离使

推进剂掺混和燃烧, 而增大速度比能提高氢氧在

剪切层内的掺混,使燃烧位置靠前.

由于氧喷嘴出口角度对燃烧位置的影响最

小,在方差分析中,将氧喷嘴出口角度因素作为误

差项而进行方差分析.

通过表6可知, F流量和 F速度比 < 0� 05,说明喷
嘴流量和速度比对推进剂的燃烧位置有显著性影

响.喷嘴流量和速度比是对气�气推进剂燃烧有重
要影响的参数.

表 6� 喷嘴燃烧位置的方差分析结果

Table 6 � Variance analysis on the results of

combustion location

项目 离差平方和 自由度 均方 F 值

流量 19016 2 9 508 0� 0032

氧压降 268� 7 2 134� 35 0� 18

速度比 2108� 7 2 1054� 35 0� 027

误差 60� 7 2 30� 35 -

总和 21 454� 1 8 - -

5 � 结 � 论

将正交设计法应用于气氢 / 气氧同轴剪切喷

嘴的数值模拟,使数值模拟工作量大大减小.

在本文的设计工况下,极差分析的结果表明:

流量增大使燃烧位置靠后, 速度比增大使燃烧位

置靠前;设计参数对燃烧位置影响程度大小顺序

为:流量 > 速度比 > 氧压降 > 出口角度.

方差分析结果表明: 喷嘴流量和速度比对燃

烧位置有显著影响的参数; 而氧压降对燃烧位置

的影响程度不大.
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