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要!针对一种轴向喷注端面燃烧固液火箭发动机开展了研究#分析了该类发动机的燃烧机理#建立

了考虑气
N

固边界耦合及燃料热解的发动机燃烧流动仿真模型#对发动机内流场进行了数值仿真
&

分析认为!

发动机内存在端面燃烧和侧面燃烧两种燃烧状态#燃烧状态主要受氧化剂流速的影响
&

当氧化剂流速跨越转

变速度后#燃烧状态发生改变
&

发动机流场数值仿真结果同样表明!不同氧化剂流速下发动机内存在上述两种

燃烧状态#仿真得到的转变速度区间与文献试验结果吻合较好
&
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固液火箭发动机具有安全性好%可推力调节

和多次起动%推进剂种类多%成本低等优点#近年

来成为推进技术发展的热点方向#在探空火箭%大

型助推%亚轨道载人飞船等领域有着广阔的应用
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前景
&

4太空船一号5和4太空船二号5是固液火箭

发动机具有代表性的应用'

=N!

(

&

典型的固液火箭发动机工作过程中#氧化剂

经喷注器喷入固体药柱通道#在药柱侧壁面附近

形成扩散火焰层#药柱的燃烧属于侧面燃烧
&

由于

药柱的通道面积和燃烧面积均随时间变化#燃速%

氧燃比及发动机推力等参数在工作过程中均难以

维持恒定
&

为改善固液火箭发动机的上述缺点#有

关研究者提出了端面燃烧固液火箭发动机设计方

案'

AN==

(

#其中轴向喷注端面燃烧固液火箭发动机

就是其中的一种'

=;N==

(

&

轴向喷注端面燃烧固液火箭发动机是一种发

动机结构形式#其氧化剂通过药柱轴线方向上的

多个细小的喷注孔进入发动机燃烧室#当喷注孔

足够小#氧化剂流速足够高时#燃烧仅发生在药柱

端面而不会扩散至喷注孔内
&

国外有少量学者对

轴向喷注端面燃烧固液火箭发动机进行了初步研

究#

J136*/>1

和
F162$0/3/

等 人 对
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713(

#聚甲基丙烯酸甲酯&

管形药柱结构的燃烧形态及火焰传播机理开展了

试验研究'
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国内对于该类发动机的研究还鲜

见公开报道
&

本文对轴向喷注端面燃烧固液火箭

发动机的燃烧机理进行了分析#对考虑化学反应

和药柱气固边界耦合的发动机流场开展了数值仿

真#分析了不同条件下发动机的燃烧特性#为该类

发动机的后续研究和应用奠定基础
&

!

!

发动机燃烧机理

端面燃烧固液火箭发动机)下文简称端燃固

液火箭发动机&的主要类型有轴向喷注型%径向喷

注型和旋流喷注型等#其中轴向喷注端燃固液火

箭发动机的燃烧机理与常规固液火箭发动机相比

有较大差异
&

轴向喷注端燃固液火箭发动机的氧

化剂从药柱中沿轴线方向的小孔喷入药柱后端的

燃烧室#在一定条件下燃烧只发生在药柱端面#其

示意图如图
=

所示
&

机理研究中氧化剂通常选为

气相#如
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#气氧&

&

发动机中

的火焰形态受到氧化剂流速
A

/

等因素的影响
&

而

氧化剂流速
A

/

又与氧化剂流量
1

+

/

%喷注孔直径

I

%喷注孔数
4

/

及燃烧室压力
,,

有关
&

J136*/>1

和
F162$0/3/

等人对
?JJU

管

形药柱结构的燃烧形态及火焰传播机理开展了试

验研究'
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&

当喷注孔内的氧化剂流速较低时#火

焰会快速传播至药柱通道内#形成侧面燃烧$当氧

化剂流速大于某一值时#由于氧化剂和燃料的停

图
=

!

轴向喷注端燃固液火箭发动机结构示意图
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留时间不足以维持其燃烧#药柱通道中的火焰存

在吹熄现象#燃烧火焰被稳定在喷注孔出口的药

柱端面#或仅能缓慢向孔内传播#形成端面燃烧
&

将这两种燃烧状态发生转变的氧化剂流速定

义为转变速度
A

/

#

3

&

转变速度
A

/

#

3

代表在药柱通道

中产生吹熄现象的最小氧化剂流速
&F162$0/3/

等人的研究表明#摩擦速度
A

/

可作为吹熄现象的

评判指标
&A

/

是湍流中衡量动量转换的重要参

数#可表示为

A

/

* 槡A3@3 )

=

&

其中
A3

和
@3

分别为顺流方向及流动法向的脉动

量
&

采用布拉修斯)

d716$*6

&公式可将
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根据上式可推导得到临界摩擦速度
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下的

转变速度
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图
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转变速度随环境压力及直径的变化
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F162$0/3/

等人的试验研究表明#当燃烧室

压力从
;B9

"

AJ?1

变化#喷注孔直径从
;B9

"

!B;00

变化时#临界摩擦速度值均在
=BE0

"

6

附

近#转变速度
A

/

#
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的范围约为
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#如图
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所示'
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由于受指数
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的影响#燃烧室压力和
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喷注孔直径对转变速度的影响并不显著#因此本

文进行燃烧状态对比时不考虑燃烧室压力和喷注

孔直径的影响
&

:

!

数值仿真模型

气相控制方程采用二维轴对称
QNL

方程与

湍流模型进行耦合#质量%动量%能量及组分控制

方程如下'
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湍流模型采用
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计算选用的推进剂组合为
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固体燃料
FH?d

在燃气热流的作用下进行

热解#

FH?d

热解产物主要成分为
=N!

丁二烯

W

A

F

<

#计算中不考虑其他热解产物组分
&

气固边界耦合考虑
FH?d

的热解#其热解速

率与燃料表面温度有关#符合
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公式'
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对于固体燃料气固边界#取固体燃料壁面区

域为控制体#进出控制体的能量主要包括!气相区

通过对流换热和辐射换热传入控制体的能量

9

3/3

#固体药柱通过导热和辐射作用传走的热量

9

6/7

#由于燃料退移速率引起的燃料进入控制体的

能量
9

4*(7

#燃料热解燃气通过对流和扩散作用流

出控制体的能量
9

5-

'

&

对于准稳态的燃烧过程#进

出控制体的能量守恒'
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不考虑辐射作用对热流的影响#即认为
9

'1.

为零#从而有
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式中
4

为流场在药柱壁面处的外法线方向#以指

向流场外部为正
&

对固体燃料壁面#同样忽略控制体对燃料内

部的辐射作用#分析可知其温度分布符合方程'
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取药柱初始温度为参考温度
2

'(4

#气固边界

温度为
2

6

#则方程满足边界条件
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固体燃料由于燃速作用进入控制体的能量为

FH?d

在温度
2

6

下的焓
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燃料热解产物流出控制体的能量为
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<

在

温度
2

6

下的焓#扩散速度和对流速度相比可以

忽略不计#从而
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=C

&

!!

将以上各式代入守恒方程式)

=E

&可得

0+

%

#

2

#

) &

4

%

*

"

4

H

6

X

"

)

2

6
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2

'(4

&

&

"

4

X

" ?

2

'(4
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<

&

H

%

)

2

6

0

2

'(4
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&

0

"
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X
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2

'(4

FH?d

&
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6

)

2
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'(4
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&

!!

从而
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%

#

2

#

) &

4

%
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"
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"
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仿真过程中通过式)
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&和式)
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即可计算得到燃速X

"

及燃料壁面温度
2

6

&

根据计

算得到的燃速#可计算得到该网格的质量%动量%

能量及组分源项#各源项以
[]#

)

*6('N.(4$+(.

4*+,3$/+6

#用户自定义函数&的形式加入到计算流

场中'

=9N="

(

&

W

A

F

<

与
Y

E

的燃烧采用两方程反应模型'

=<

(

W

A

F

<

e

!&9Y

())

E

AWY

e

!F

E

Y

)

E;

&

WY

e

;&9Y

AB

E

WY

E

)

E=

&

!!

化学反应速率可以采用
K]J

)

(..

-

.$66$

5

1N

3$/+0/.(7

#涡耗散模型&

&

反应
"

中组分
8

的反应

速率为'

=A

(

5

8

#

"

*

7

3

8

#

"

C

8

:

"

4

L

0$+

0$+

5

=

5

7

3

8

#

"

C

) &

5

#

Q

2

O

=

O

2

M

U

7

Y

U

#

"

C

-

.

0

1

U

)

EE

&

式中
:

#

Q

为经验常数#计算中
:

取
AB;

#

Q

取
;B9&

;

!

仿真结果分析

;9!

!

仿真条件

仿真采用的发动机结构主要由药柱喷注孔%

燃烧室和不含扩张段的喷管组成
&

发动机只含一

个喷注孔#采用二维轴对称模型#计算域采用结构

化网格#如图
!

所示
&

喷注孔直径
I

和喷管喉径

I

3

在不同的算例中选取不同的值
&

图
!

!

仿真模型计算域网格

#$

%

&!

!

W/0

5

*313$/+17./01$+0(62/432(

6$0*713$/+0/.(7

氧化剂入口在药柱喷注孔前端#采用流量入

口边界条件#

Y

E

流量为
<

%

"

6

#温度为
!;;a

$药柱

中喷注孔侧壁面及药柱端面均为燃料边界#燃速

及燃料流量通过
[]#

计算得到$燃烧室和喷管壁

面采用无滑移边界条件$喷管出口边界条件由内流

场外推得到
&

通过改变
I

和
I

3

#可以得到喷注孔中

不同的氧化剂流速#从而得到不同的仿真工况
&

;9:

!

结果分析

分别取
I

为
E

#

A00

和
<00

#喷管喉径
I

3

为

A00

和
<00

#以获得不同的氧化剂流速#通过仿

真计算得到流场参数分布#并对比各工况下的仿

真结果
&

图
A

"

图
D

所示为不同工况下发动机内的温

度分布云图#表
=

中对比了
<

种工况下喷注孔入

口的氧化剂流速及相应的燃烧状态
&

从图示结果

和表中数据可知#当喷注孔直径为
E00

和
A00

时#氧化剂流速较高)

9DB"

"

=D!BC0

"

6

&#这时火

焰层只在燃烧室内形成$当喷注孔直径增大至
<

00

时#氧化剂流速较低)

=9BC

"

!!B!0

"

6

&#这时

火焰层已扩展至药柱的氧化剂喷注孔内部
&

由此

可知#转变速度的范围为
!!B!

"

9DB"0

"

6&

图
A

!

发动机内温度分布云图)

I:E00

#

I

3

:<00

&

#$

%

&A

!

H(0

5

('13*'(,/+3/*'6/432(0/3/'

)

I:E00

#

I

3

:<00

&

图
9

!

发动机内温度分布云图)

I:E00

#

I

3

:A00

&

#$

%

&9

!

H(0

5

('13*'(,/+3/*'6/432(0/3/'

)

I:E00

#

I

3

:A00

&

图
<

!

发动机内温度分布云图)

I:A00

#

I

3

:<00

&

#$

%

&<

!

H(0

5

('13*'(,/+3/*'6/432(0/3/'

)

I:A00

#

I

3

:<00

&

图
C

!

发动机内温度分布云图)

I:A00

#

I

3

:A00

&

#$

%

&C

!

H(0

5

('13*'(,/+3/*'6/432(0/3/'

)

I:A00

#

I

3

:A00

&
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图
"

!

发动机内温度分布云图)

I:<00

#

I

3

:<00

&

#$

%

&"

!

H(0

5

('13*'(,/+3/*'6/432(0/3/'

)

I:<00

#

I

3

:<00

&

图
D

!

发动机内温度分布云图)

I:E00

#

I

3

:<00

&

#$

%

&D

!

H(0

5

('13*'(,/+3/*'6/432(0/3/'

)

I:E00

#

I

3

:<00

&

表
!

!

不同工况下氧化剂流速及燃烧状态

"#$%&!

!

P5*-*H&17&%.3*+

4

#0-3.($,6+*.0(.-&%./-*//&1&0+3#6&6

序号 喷注孔直径
I

"

00

喷管喉径
I

3

"

00

燃烧室压力
,,

"

J?1

氧化剂流速
A

/

")

0

"

6

& 燃烧状态

= E < ;B!!= =D!BC

端面燃烧

E E A ;B"C9 =A<BD

端面燃烧

! A < ;BE<A =!;BA

端面燃烧

A A A ;B<E; 9DBE

端面燃烧

9 < < ;BAA; !ABE

侧面燃烧

< < A =B;!= =9B"

侧面燃烧

!!

通过开展考虑气
N

固边界耦合及燃料热解过

程的数值仿真#同样得到了发动机的两种燃烧状

态#仿真得到的转变速度
A

/

#

3

范围与文献'

==

(中

试验结果较为接近
&

但由于本文仿真所用的
FHN

?d

药柱与文献'

==

(中试验所用的
?JJU

药柱

成分不同#同时仿真用的燃料热解模型%燃烧反应

模型相比实际工作过程有所简化#因此转变速度

的具体数值与文献'

==

(相比存在一定差异
&

L

!

结
!

论

本文针对一种轴向喷注端燃固液火箭发动机

开展了初步研究#分析了轴向喷注端燃发动机的

燃烧机理#对这种发动机的燃烧流动过程进行了

数值仿真#主要结论如下!

=

&燃烧机理分析表明#发动机内存在端面燃

烧和侧面燃烧两种燃烧状态#燃烧状态主要受氧

化剂流速的影响
&

跨越转变速度后#燃烧状态发生

改变
&

E

&建立了考虑气
N

固边界耦合及燃料热解的

发动机燃烧流动仿真模型#仿真结果同样表明存

在上述两种燃烧状态#获得的转变速度范围与文

献'

==

(中的试验结果较接近
&

本文的仿真分析为一种轴向喷注端燃固液火

箭发动机的发展和应用奠定了基础
&
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