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摘　　　要：以气氢／气氧为推进剂，采用数值模拟方法，研究了同轴剪切喷嘴设计参数———氢氧速度比和

氧压降比对单喷嘴燃烧室内燃烧过程和壁面热载的影响，并将绝热壁面条件、等温壁面条件的计算结果与试

验结果进行了对比分析，结果表明：氢氧速度比增大，燃烧性能提高，壁面热载增加；氧压降比增大，燃烧性能

下降，壁面热载减小；相比采用壁面绝热燃气温度，采用热流预示燃烧室壁面热载与真实情况更为接近．
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　　随着航天技术的发展，人类空间活动越来越
频繁，一次性使用火箭因其研制周期长、费用高，
已经难以满足空间运输的需求，大力发展安全可
靠、费用低廉的可重复使用运载器成为必然．在众
多的动力系统方案中，采用全流量补燃循环的发
动机性能好、可靠性高、寿命长、维修性良好，受到
火箭发动机设计者的关注［１］．
气氢／气氧喷嘴技术是全流量补燃循环发动

机的关键技术之一［２－３］．相比常规的液体推进剂燃
烧过程，气氢／气氧燃烧过程没有了液滴雾化和蒸
发过程，相对简单和高效，可有效提高发动机的性
能．由此，气氢／气氧燃烧对燃烧室的热载与常规
气－液燃烧和液－液燃烧不同，有必要对其开展深
入研究．
从上世纪９０年代开始，研究者应用 Ｒａｍａｎ

光学测量方法和激光多普勒测速仪等先进手段，
对气氢／气氧燃烧的浓度场和速度场进行测量，研
究气氢／气氧燃烧流场特征［４－５］．随着计算流体力
学和优化设计方法的发展，数值模拟和优化设计
也成为这一课题的重要研究手段［６－１１］．２１世纪后，
研究者对气氢／气氧燃烧的研究主要集中在燃烧
室热流计算方法及精度方面［６－１１］．虽然上述工作
较为全面地研究了气氢／气氧燃烧的特点，但是喷
嘴设计参数变化对燃烧室壁面热载的影响却很少

研究，并且在评价手段上，有的采用壁面燃气温
度［１２－１３］，有的采用热流［６－１１］．本文以同轴剪切喷嘴
为研究对象，采用数值模拟方法，在气氢／气氧单
喷嘴燃烧室内，研究喷嘴主要设计参数对燃烧性
能和燃烧热载的影响，并将不同评价指标的仿真
结果与试验结果进行了比较．

１　计算方法及模型简介

１．１　仿真模型

在忽略了质量力和热辐射的前提条件下，本
文通过求解使用标准ｋ－ε 双方程湍流模型的

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程组，对常温气氢／气氧同
轴剪切单喷嘴燃烧流场进行数值模拟，控制方程
如下：

Ｑ
ｔ＋

Ｆ
ｚ＋

Ｇ
ｒ＝

Ｆｖ
ｚ ＋

Ｇｖ
ｒ ＋

Ｓ （１）

式中符号具体含义参考文献［１３］．
湍流模型方程为［１４］
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（ρｋｕｉ）＝


ｘｊ μ＋μ

ｔ

σ（ ）ｋ ｋｘ［ ］ｊ ＋
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Ｃ１εεｋＧｋ－Ｃ２ερ
ε２
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（３）

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１．４４，１．９２，σｋ 和σε分
别是与湍流动能ｋ和耗散率ε对应的Ｐｒａｎｄｔｌ数．
化学反应与湍流之间的相互作用采用涡耗散

概念模型考虑，化学动力学模型为６组分、９步反
应的氢氧燃烧模型，化学反应如下：

Ｈ２＋Ｏ２ ＝ＯＨ＋ＯＨ
Ｈ２＋Ｏ＝ＯＨ＋Ｈ

Ｈ＋ＯＨ＋Ｍ＝ Ｈ２Ｏ＋Ｍ
ＯＨ＋Ｈ２ ＝ Ｈ２Ｏ＋Ｈ
Ｈ２Ｏ＋Ｏ＝ＯＨ＋ＯＨ
Ｈ＋ＯＨ＋Ｍ＝ Ｈ２Ｏ＋Ｍ
Ｈ＋Ｏ２ ＝ＯＨ＋Ｏ
Ｈ＋Ｈ＋Ｍ＝ Ｈ２＋Ｍ
Ｏ＋Ｏ＋Ｍ＝Ｏ２＋Ｍ

　　化学反应速率由阿累尼乌斯（Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ）公
式计算［１５－１６］，其中 Ｍ 表示第三体．流动方程用二
阶迎风格式离散，湍动能、湍流耗散率用一阶迎风
格式离散．

１．２　几何模型

图１为燃烧室几何模型．燃烧室设计流量为

２２６ｇ／ｓ，混合比为６，压力为３ＭＰａ，直径 Ｄ 为

２６ｍｍ，长度Ｌ 为２９５ｍｍ，其中圆柱段长度为

２５０ｍｍ．喷嘴结构形式为同轴剪切喷嘴，喷嘴入
口段长度为１０ｍｍ．

图１　燃烧室几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｈａｍｂｅｒ

１．３　边界条件

燃烧室边界条件如图２所示．推进剂入口采
用质量入口边界条件，给定入口水力直径、湍流强
度、燃气温度和组分；出口采用压力出口边界条
件，给定出口反压（大气压）、出口水力直径；燃烧
室壁面边界处理方法采用两种方案：方案１，绝

２８８１
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热、无滑移；方案２，假设壁面温度恒定，取壁面温
度３００Ｋ．国外很多数值模拟壁面边界处理用了
给定壁面温度的方法，文献［６－８］用试验测得的壁
面温度作边界条件，文献［９］中，分别采用了２种
边界条件进行计算：一种是等温壁面边界条件；一
种是采用试验测得的壁面温度作为计算中壁面温

度的边界条件．２种边界条件情况下，计算得到的
壁面热流差别很小，所以本文中采用等温壁面作
为边界条件是可行的．

图２　边界条件

Ｆｉｇ．２　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

１．４　喷嘴设计参数

本文研究选择的喷嘴设计参数为：氢氧速度
比Ｒｖ 和氧压降比Ｄｐ（氧喷嘴压降与燃烧室压力
之比），它们是影响燃烧的重要参数．参数取值见
表１，基准参数为Ｒｖ＝６．６，Ｄｐ＝６．５％．喷嘴出口
端面厚取为１．５ｍｍ，喷嘴无缩进距离．

表１　喷嘴参数取值

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｉｎｊｅｃｔｏｒ

Ｒｖ Ｄｐ／％

３，４，６．６，８，９　 ２．５，６．５，１０，１５

２　计算结果分析

２．１　氢氧速度比的影响

图３和图４分别为不同氢氧速度比条件下，
燃烧室内温度分布和水组分质量分数沿轴向分

布．在图３中，对称轴以上为绝热壁面条件的结
果，对称轴以下为等温壁面条件的结果．从图示结
果可以看出，速度比越大，氢氧间速度梯度越大，
掺混燃烧越好，燃烧高温区域越靠前，燃烧室内水
组分生成也较快（Ｒｖ 代表绝热条件，Ｒｖ－Ｔ代表等

温壁面条件），说明燃烧性能好，燃烧可以在较短
的长度内完成．并且２种边界条件得到的温度分
布没有明显差别．

图３　不同氢氧速度比下燃烧室内的温度分布

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ

ｔｏ　ｏｘｙｇｅｎ

图４　不同氢氧速度比下燃烧室内水组分的轴向分布

Ｆｉｇ．４　Ｗａｔｅｒ　ａｘｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ　ｔｏ　ｏｘｙｇｅｎ

如图５为氢氧速度比变化对燃烧室热载的影
响，其中图５（ａ）为绝热壁面条件下燃烧室壁面处
燃气温度分布；图５（ｂ）为等温壁面条件下燃烧室
壁面热流分布；图５（ｃ）为试验获得的燃烧室壁面
热流分布，试验装置及方法参考文献［１７］．
从图５（ａ）中可以看出：沿燃烧室轴向，壁面

燃气温度呈上升趋势，前段温度上升缓慢，后段温
度上升快，并且，速度比越大，壁面燃气温度越高．
图５（ｂ）中，沿燃烧室轴向，壁面热流密度呈增加
趋势，与壁面燃气温度相比，同样的，速度比越大，
壁面热流密度越大，但又存在明显不同：①在燃烧
室前段，热流密度存在一个峰值，峰值位置与燃烧
流场中燃烧室前段的高温区位置相同，此处的温
度梯度大，而热流密度根据温度梯度进行计算，因
此热流密度大，出现一个峰值，而壁面燃气温度并
没有呈现峰值；②当速度比较大时（如图５示中速
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图５　氢氧速度比对不同计算方法的评价指标的影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ　ｔｏ

ｏｘｙｇｅｎ　ｔｏ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄｓ

度比为９时），在燃烧室后段，壁面热流密度在达
到峰值后呈现下降趋势，此时燃烧已经完成，燃烧
流场内温度趋于平衡，温度梯度很小，因此热流密
度下降，而壁面燃气温度仍呈增加趋势．将仿真计
算的结果与图５（ｃ）的试验结果对比发现：用壁面
燃气温度来反映壁面热载，虽然能反映设计参数

变化的基本影响规律，但预测效果与试验结果相
差很大；而仿真计算的热流密度随设计参数的变
化趋势与试验结果的变化趋势一致，在喷注面板
附近存在热流密度峰值．由此可见采用热流密度
可以更准确地描述燃烧室壁面热载状况．本文中
仿真得到的壁面热流值与试验值相差较大，一方
面，计算模型的选取会影响计算结果，包括湍流模
型［６－８］、求解器［６］、近壁面处理方法［６，９－１０］、化学模
型［９，１１］等的选取，网格质量［６，９］也会影响计算结
果，以上文献中有对这些因素下热流密度的对比
计算研究，有的与试验值相差较小，有的与试验值
相差很大；另一方面，本文计算热流给定壁面温度

３００Ｋ，而实际的壁面温度因燃烧反应和流动而升
高，温差减小，因此实际热流比计算热流小．另外，
实际测试过程中，采用接触式传感器测量温度，温
度传感器的精度影响测量结果，测量值与实际值
的偏差也会造成仿真计算结果与试验结果的较

大差别．

２．２　氧压降比的影响

图６为不同氧压降比条件下，燃烧室温度内
的分布，对称轴以上为绝热壁面条件的结果，对称
轴以下为等温壁面条件的结果．随着氧压降比增
大，燃烧高温区域逐渐靠后．图７为水组分质量分
数沿燃烧室轴向的分布，Ｄｐ 代表绝热条件，Ｄｐ－Ｔ

代表等温壁面条件．从图中可以看出：燃烧室前段
（距喷注面约１００ｍｍ之内），在同一横截面上，水
组分质量分数随着氧压降比增大而增大；但燃烧
室后段（约１００ｍｍ之后），水组分质量分数随着
氧压降比增大而降低．

图６　不同氧压降比下燃烧室内的温度分布

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｒｏｐ
ｔｏ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ
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图７　不同氧压降比下燃烧室内水组分的轴向分布

Ｆｉｇ．７　Ｗａｔｅｒ　ａｘｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｒｏｐ
ｔｏ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

氧压降比增大，喷注速度增大，氢氧速度绝对
差增加，一定程度上加强了燃烧，并且增强了燃烧
室前段回流，因此高氧压降比时燃烧室前段水组
分质量分数较高；不过，氧压降比增大也使氧喷注
面积减小，一定燃烧室直径下氢流通面积增大，从
而使氢流动速度快速下降，导致氢氧速度梯度减
小，掺混效果变差，燃烧性能下降，燃烧完成需要
的长度增大．
图８为绝热壁面条件下，燃烧室壁面处燃气

温度分布随氧压降比的变化，在燃烧室前段（距喷
注面约１３５ｍｍ之内），壁面燃气温度随着氧压降
比增大而升高；但在燃烧室后段（约１３５ｍｍ 之
后），壁面燃气温度随着氧压降比增大而降低．

图８　燃烧室壁面燃气温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｗａｌｌ

ｇａｓ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图９为不同氧压降比下，燃烧室壁面热流密
度沿轴向的分布．在距离喷注面板约２０ｍｍ 附

近，热流密度出现峰值，且氧压降比越大，热流密
度峰值越大，出现峰值的位置越靠后，这与图６温
度分布图一致．

图９　不同氧压降比下的壁面热流分布

Ｆｉｇ．９　Ｗａｌｌ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｉｎ　ｃｈａｍｂｅｒ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ　ｏｘｉｄｉｚｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｒｏｐ
ｔｏ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

在距离喷注面板约１００ｍｍ之内，壁面热流
密度随着氧压降比增大而增大，而在１００ｍｍ之
后，壁面热流密度随着氧压降比增大而减小．

３　结　论

采用数值模拟方法研究了喷嘴设计参数对气

氢／气氧单喷嘴燃烧室燃烧性能和壁面热载的影
响，结果表明：

１）氢氧速度比增大，燃烧长度显著缩短，燃
烧性能提高；同时，燃烧室壁面绝热燃气温度和热
流增大，壁面热载明显增加．
２）氧压降比增大，燃烧长度增加，燃烧性能
降低；随着氧压降分数增加，燃烧室前段壁面绝热
燃气温度和热流呈增加趋势，而在燃烧室后段呈
下降趋势．
３）绝热壁面燃气温度虽然可以在一定程度
上反映壁面热载，但是并不能完全反映热载变化
趋势．相比之下，采用热流预示燃烧室壁面热载更
具有优势，与真实情况更为接近．本文中等温壁面
条件的稳态计算方法得到的热流与试验值还相差

较大，计算方法还需进一步改进．
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