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固液火箭发动机工作过程三维数值仿真

李新田，田　辉，曾　鹏，蔡国飙
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：根据固体燃料壁面与气相间的流固耦合得出了固体燃料燃速模型，对采用星形装药的 Ｈ２Ｏ２／

ＨＴＰＢ（ｈｙｄｒｏｘｙｌ－ｔｅｒｍｉｎａｔｅｄ　ｐｏｌｙｂｕｔａｄｉｅｎｅ）固液火箭发动机进行了燃烧流动三维数值仿真，得到了流场参数

的分布及不同位置的固体燃料燃速，与二维轴对称仿真结果进行了对比．计算结果表明：装药截面的火焰层

形状与装药星孔型面形状相似，但火焰层厚度与位置在星根与星角处存在差异；随着轴向位置的增加，氧化

剂不断消耗，火焰层向通道中心移动；固体燃料燃速与氧化剂流率及不同装药位置有关，其大小随氧化剂流

率的增加而增加，星根处燃速比星角处大；在相同氧化剂流率下，三维星形装药比二维轴对称装药的平均固

体燃料燃速大．
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　第６期 李新田等：固液火箭发动机工作过程三维数值仿真

　　典型的固液火箭发动机采用固体燃料和液体
氧化剂作为推进剂，和传统的固体火箭发动机与
液体火箭发动机相比，具有一些由于其自身特征
所带来的优点，近年来受到国内外学者的广泛关
注［１－４］．固液火箭发动机内流场参数和固体燃料燃
速是发动机研究中的重点，采用试验研究所需的
试验系统复杂、成本昂贵，因此采用数值研究的方
法是一种很好的选择，国内外学者对此进行了大
量的研究工作［５－１２］．
现有的固液火箭发动机数值仿真工作大多针

对平板模型或二维轴对称模型开展，但因固液火
箭发动机存在固体燃料燃速较低的特点，实际应
用中发动机多采用三维装药药型，如星形、车轮形
装药等．此时二维仿真难以准确反映流场参数的
变化，因此开展固液火箭发动机三维数值仿真工
作具有重要意义．本文根据固体燃料壁面与气相
间的流固耦合得出了固体燃料燃速模型，对采用

Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ （ｈｙｄｒｏｘｙｌ－ｔｅｒｍｉｎａｔｅｄ　ｐｏｌｙｂｕｔａ－
ｄｉｅｎｅ）推进剂的星形装药发动机进行了三维数值
仿真，得到了温度、组分质量分数等流场参数的分
布及不同药柱位置处的固体燃料燃速，并与二维
轴对称发动机仿真结果进行了比较，以为固液火
箭发动机的设计和优化提供参考．

１　计算模型

固液火箭发动机的工作过程是燃烧、湍流、辐
射、喷注雾化、气化和燃料热解相互耦合的复杂过
程．本文计算中采用推进剂组合为 Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ
（端羟基聚丁二烯），不考虑液滴的喷注雾化和气
化过程，认为氧化剂在进入燃烧室前已完全催化
分解；此外，为简化计算，不考虑辐射换热的影响．

１．１　气相控制方程

气相控制方程采用Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程
与湍动能和耗散率方程、燃烧组分输运方程相耦
合，其向量形式如下：
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式中ｍ＝１，２，…，Ｎ－１；Ｎ 为化学产物组分数；

Ｙｍ 为第ｍ 种组分的质量分数；压力ｐｔ ＝ｐ＋
（２／３）ρｋ；Ｈ 为源项．黏性应力张量如下：
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１．２　湍流模型

湍流模型采用Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε模型，ｋ方程与

ε方程的能量源项分别为

Ｈｋ ＝Ｇｋ＋Ｇｂ－ρε－Ｙｍ＋Ｓｋ （２）

Ｈε＝ρＣ１Ｓε－ρＣ２
ε２

ｋ＋槡νε
＋

Ｃ１εεｋＣ３εＧｂ＋Ｓε
（３）

其中

Ｃ１ ＝ｍａｘ　０．４３，η
η＋［ ］５

η＝Ｓ
ｋ
ε
，　Ｓ＝ ２ＳｉｊＳｉ槡 ｊ

　　Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε已广泛应用于管道内流动、边
界层流动等的数值模拟计算中．

１．３　化学反应模型

氧化剂 Ｈ２Ｏ２ 在进入燃烧室前，已完全分解

成 Ｈ２Ｏ和Ｏ２，其化学反应方程式为

Ｈ２Ｏ２ → Ｈ２Ｏ＋０．５Ｏ２

　　固体燃料 ＨＴＰＢ热解产物主要成分为１－３
丁二烯Ｃ４Ｈ６，与 Ｈ２Ｏ２ 分解产物中的Ｏ２ 发生化

学反应，采用两步反应模型［７］

Ｃ４Ｈ６＋３．５Ｏ２ →４ＣＯ＋３Ｈ２Ｏ

ＣＯ＋０．５Ｏ２ →ＣＯ２

　　化学反应速率采用Ｅｄｄｙ－Ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ模型．
Ｅｄｄｙ－Ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ模型常用于非预混燃烧，当氧
化剂与燃料的混合时间大于化学反应时间时，化
学动力学速率可以忽略，燃烧由扩散过程控制．反
应ｒ中组分ｉ的反应速率为

９９３１
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１．４　固体燃料燃速模型

固体燃料壁面与气相组分间的流固耦合通过

边界条件实现，边界处的能量守恒包括气相区的
对流、扩散、辐射换热、固体燃料区的导热及燃料
分解热，守恒方程如下：

－λＴｎ＋
Ｑｒａｄ＋ρｕｎｈ－∑

Ｎ

ｍ＝１
ρＤｍ

Ｙｉ
ｎ
ｈｍ ＝

λｓ Ｔ（ ）ｎ ｓ
－ρｓｒｈｓ （４）

式中ｎ为流场在药柱壁面处外法线方向，以指向
流场外部为正．式（４）左端分别为气相区对固体燃
料壁面的对流换热，辐射换热，燃料热解气体运动
及扩散带走的焓；右端为固体燃料壁面的导热及
进入流场燃料的焓．因固体燃料中不含用金属成
分，辐射换热和对流换热相比相对较小，气体扩散
作用在总热流量中占的比例也较小［１］，计算时忽
略辐射换热及扩散作用的影响．
根据固体燃料的热解质量等于生成的热解产

物质量可得

ρｕｎ ＝－ρｓｒ （５）
式中ρ为热解气体密度，ｕｎ 为气体在壁面处沿流
场外法线方向的速度，ρｓ为固体燃料密度，ｒ为固
体燃料热 解速率．燃速ｒ 通过 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ公
式计算

ｒ＝Ａｅ－Ｅ／ＲＴｓ （６）

　　式（６）中Ａ为指前因子，Ｅ为活化能，根据试
验测得，Ｒ为气体常数．
固体燃料壁面的温度分布满足方程

λｓｄ
２　Ｔ
ｄｎ２ －ρｓ

ｒｃｓｄＴｄｎ＝０

　　给定边界条件后可解得

－λｓ ｄＴｄ（ ）ｎ ｓ
＝ρｓｃｓｒ（Ｔｓ－Ｔ０） （７）

式中Ｔ０ 为药柱初始温度．
结合式（４）～式（５）和式（７），并忽略热辐射及

扩散作用，得

－λＴｎ＝ρｓ
ｒ［ｃｓ（Ｔｓ－Ｔ０）＋ｈ－ｈｓ］ （８）

　　仿真过程中通过式（６）和式（８）进行迭代计
算，即可计算得到固体燃料燃速及燃料壁面温度．

２　计算条件
２．１　物理模型

　　图１为计算所采用的发动机几何模型，发动
机采用星形内孔装药，药柱外径为２８５ｍｍ，药柱
长度为１０００ｍｍ，星角数为８，药柱肉厚为２５ｍｍ，
发动机前后燃室长度均为２００ｍｍ，喷管喉部直径
为５８ｍｍ，喷管扩张比为５．数值仿真计算域选用
半个星角，两轴向剖面均由对称边界条件给出．计
算网格采用六面体网格，网格单元数量约１５万，
发动机通道入口横截面网格如图２所示，截面通
道中心点为Ｏ，装药星根与星角处分别以Ｒ和Ｓ
标注．

图１　发动机几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ

图２　装药通道入口截面网格

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｕｅｌ　ｐｏｒｔ　ｉｎｌｅｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ

２．２　计算条件

氧化剂采用９０％ Ｈ２Ｏ２，并认为 Ｈ２Ｏ２ 进入
燃烧室前已完全分解成 Ｈ２Ｏ和 Ｏ２，氧化剂质量
流量从１～５．０ｋｇ／ｓ分不同工况计算，入口温度为

１　０００Ｋ，接近于 Ｈ２Ｏ２ 的绝热分解温度．固体燃料
为 ＨＴＰＢ，其密度、标准生成焓及热解性能参数
如表１所示［１，１３］．燃料热解产物以源项的形式在
靠近壁面的一层网格中加入，根据网格单元中的
流场参数由式（６）和式（８）计算得到固体燃料燃速
ｒ，并在网格中加入相应的质量、动量、能量及组分
源项．星根剖面（图３中ＯＲ与中心轴ＯＺ 所在截
面）和星角剖面（图３中ＯＳ与中心轴ＯＺ 所在截
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面）以对称边界条件给出．喷管出口为超声流，采
用数值边条外插得出．

表１　ＨＴＰＢ主要性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ＨＴＰＢ

参数 数值

密度ρ／（ｋｇ／ｍ
３） ９３０

标准生成焓ＨＴｓｆ ／（Ｊ／ｋｇ） ２０　９３４

指前因子Ａ／（ｍ／ｓ）　（Ｔｓ＞７２２Ｋ） ０．０１１　０４

指前因子Ａ／（ｍ／ｓ）　（Ｔｓ＜７２２Ｋ） ３．９６４　０

活化能Ｅ／（Ｊ／ｍｏｌ）　（Ｔｓ＞７２２Ｋ） ２０　５２３．８

活化能Ｅ／（Ｊ／ｍｏｌ）　（Ｔｓ＜７２２Ｋ） ５５　８０３．０

图３　主要截面温度三维分布图

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ

ｍａｉｎ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

３　结果分析

通过数值仿真得到计算结果，图３～图７所

图４　横截面温度分布图

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

示为氧化剂流量为４ｋｇ／ｓ时发动机内流场温度、
氧化剂组分浓度分布以及固体燃料燃速随轴向、
径向位置的变化图．

图３所示为主要截面温度三维分布图，最高
温度３　０１８Ｋ．图４所示为不同轴向位置的横截面
温度分布云图．图中火焰层的形状与装药通道内
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型面形状相似，在星根（相对位置见图３中Ｒ点）
附近，药柱壁面靠近通道中心，氧化剂质量分数
高，固体燃料热解气体易与中心区的 Ｏ２ 进行惨
混燃烧，因此火焰层厚度较薄，火焰层位置靠近固
体燃料壁面，同时轴向位置对火焰层形状和位置
的影响较小．而在星角（相对位置见图３中Ｓ点）
附近，药柱壁面与通道中心的氧化剂高质量分数
区较远，因此火焰层厚度较厚，与固体燃料壁面距
离较大，同时随着轴向距离的增加，星角内Ｏ２ 不
断消耗，而通道中心的Ｏ２ 难以到达星角边缘，火
焰层的位置逐渐向通道中心靠近，火焰层厚度逐
渐增加．
图５所示为不同轴向位置横截面上的Ｏ２ 质

量分数分布图．随着轴向位置的增加，星角内的

Ｏ２ 质量分数越来越低．Ｚ＝０．４ｍ截面，其位置靠
近发动机头部，从前燃室进入星角内的氧化剂消

耗量少，星角内 Ｏ２ 质量分数较高；Ｚ＝１．０ｍ截
面，其位置靠近发动机后燃室，星角内的Ｏ２ 大部
分已消耗，通过径向输运和扩散作用进入星角的

Ｏ２ 量很少，星角内Ｏ２ 质量分数降低，高质量分数

Ｏ２ 区域位于装药通道中心．不同截面Ｏ２ 质量分
数的变化趋势与图４中的温度分布图变化趋势的
分析相一致．
图６所示为药柱燃速随轴向位置的变化曲

线，ｒＲ 和ｒＳ 分别为图３中Ｒ点与Ｓ 点燃速沿轴
向位置的变化．从图中可知，在相同的轴向位置，
ｒＲ 比ｒＳ 要高，这是因为Ｒ点靠近中心区，氧化剂
充足，火焰层薄且靠近药柱壁面，温度梯度大，传
至药柱壁面的热流量大，药柱燃速高；Ｓ点位于星
角边缘，与通道中心的距离远，星角内的Ｏ２ 消耗
后中心区的 Ｏ２ 难以到达，火焰层距固体燃料壁
面距离远，温度梯度小，传至药柱壁面热流量小，

图５　横截面Ｏ２ 质量分数分布图

Ｆｉｇ．５　Ｏ２ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ
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燃速相对较低．由于星根Ｒ点附近火焰层位置与
形状沿轴向位置变化较小，燃速ｒＲ 沿轴向位置变
化不大．星角边缘Ｓ点处燃速随轴向距离的增加
先增加后减小：在装药通道入口处，氧化剂质量分
数高，火焰层紧贴药柱壁面，燃速ｒＳ 较高，随着轴
向位置的增加，火焰层远离药柱壁面，但同时星角
内的平均燃气温度和燃气总流率增加，两者共同
作用使燃速随轴向距离的增加先增加后减小，文
献［１］中的二维固液火箭发动机数值仿真结果也
表明燃速在靠近药柱前端附近存在一最小值，与
本文结果一致．

图６　燃速沿轴向位置变化

Ｆｉｇ．６　Ｆｕｅｌ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ

图７　燃速在不同截面的分布

Ｆｉｇ．７　Ｆｕｅｌ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｅ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｅｃｔｉｏｎｓ

图７为燃速在不同截面位置沿Ｘ 坐标的变
化，Ｘ坐标最小值为图３中星根处Ｒ 点，最大值

为星角处Ｓ点．在同一截面位置上，燃速随坐标

Ｘ值的增加均呈减小趋势，在Ｒ点和Ｓ点附近燃
速变化较快，中间部分变化较为平缓，同时随着轴
向距离Ｚ的增加，燃速增大．
改变入口氧化剂流量，分别取氧化剂流量为

１．０～５．０ｋｇ／ｓ不同工况计算，分析平均药柱燃速
随氧化剂流率（单位通道面积下的氧化剂流量）的
变化，并与二维轴对称仿真结果进行比较．图８所
示为不同氧化剂流率下的仿真得到的固体燃料燃

速平均值及拟合曲线．选用的二维仿真计算发动
机尺寸结构及药柱通道面积均与三维仿真计算相

同，从而相同氧化剂流量下的流率一致，以分析除
氧化剂流率外发动机装药形式对燃料燃速的影响

作用．

图８　燃速随氧化剂流率的变化

Ｆｉｇ．８　Ｆｕｅｌ　ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　ｒａｔｅ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｍａｓｓ　ｆｌｕｘ

拟合使用的燃速公式采用国外普遍采用的燃

速与氧化剂流率指数次方成正比关系的表达式［１］

ｒ＝ａＧｎＯ （９）

　　从图８中可以看出，随着氧化剂流率的增加，
固体燃料燃速不断增大．同时在相同的氧化剂流
率下，三维仿真平均燃速比二维仿真平均燃速要
高，表明三维装药的非均匀流场对固体燃料平均
燃速的增加作用．

４　结　论

根据固体燃料壁面与气相间的流固耦合，建
立了固液火箭发动机固体燃料燃速预测模型，采
用两步化学反应模型对 Ｈ２Ｏ２／ＨＴＰＢ固液火箭
发动机进行了三维燃烧流动数值仿真，得到了发
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动机温度、组分质量分数及固体燃料燃速等参数
的分布，与二维轴对称仿真结果进行了对比，结论
如下：

１）星形装药发动机横截面的火焰层形状与
装药星孔型面相似，但不同位置处的火焰层厚度
与位置存在差异，且星角内火焰层厚度及其与固
体燃料壁面的距离均随发动机横截面轴向位置的

增加而增加；

２）受发动机内氧化剂质量分数和火焰层厚
度、位置等因素的影响，三维装药药型的固体燃料
燃速随药柱轴向、径向位置的不同而变化，平均燃
速随氧化剂流率的增加而增大，同时与同流率下
相同尺寸的二维轴对称发动机相比，燃速较大．
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Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００５，３１（６）：６３７－６４１．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　杨玉新，胡春波，孙得川，等．基于流－固耦合的混合火箭发

动机固体燃料表面退移速率计算［Ｊ］．固体火箭技术，

２００７，２９（５）：２１４－２１８．

ＹＡＮＧ　Ｙｕｘｉｎ，ＨＵ　Ｃｈｕｎｂｏ，ＳＵＮ　Ｄｅｃｈｕａｎ，ｅｔ　ａｌ．Ｒｅｇｒｅｓ－

ｓｉｏｎ　ｒａｔｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｓｏｌｉｄ　ｆｕｅｌ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｈｙｂｒｉｄ

ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｆｌｕｉｄ－ｓｏｌｉｄ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｓｏｌｉｄ　Ｒｏｃｋｅｔ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７，２９（５）：２１４－２１８．
（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　Ｃｈｉａｖｅｒｉｎｉ　Ｍ　Ｊ，Ｈａｒｔｉｎｇ　Ｇ　Ｃ，Ｌｕ　Ｙ　Ｃ，ｅｔ　ａｌ．Ｐｙｒｏｌｙｓｉｓ　ｂｅ－

ｈａｖｉｏｒ　ｏｆ　ｈｙｂｒｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｓｏｌｉｄ　ｆｕｅｌｓ　ｕｎｄｅｒ　ｒａｐｉｄ　ｈｅａｔｉｎｇ　ｃｏｎ－

ｄｉｔｉｏｎｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ　１９９７－３０７８，１９９７．

４０４１


