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液体远地点发动机推力室工作过程数值仿真
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摘要：研究了远地点发动机(N：0·／删H)的推力室工作过程，考虑了自燃推进剂的雾化、

蒸发以及化学反应流动过程，采用交错网格系统的sIMPLE算法，得到了不同边区冷却流量对推

力室的内流场和燃烧效率的影响结果，数值计算的结果与理论分析相符合，为推力室工作过程

的稳定性分析提供了重要参考。
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AbStract：The operating process of liquid apogee engine(N20棚vIMH)tllnlst chamber is studied．

By印plying me SIMPLE alg耐mm witIl staggered grid，me numerical modelis es劬lished．皿e
atomization mechanism and decompOsition cOmbustion of hype玛01ic rocket propeUant are considered

in me model．The combustion perfbnn强ce was锄alyzed by using dif!fbrent cooling mass now mte．

The fesults of tlle numerical si舢lation are in agreement witll tllose of tlleory aIlalysis．，nlerefore，the
research proVides a tIleory reference for aIlalysis of tlle rocket engine s协bilit)r．
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l 引言

液体远地点发动机(LAE—Liquid Apogee

Engine)用于为航天器远地点机动入轨提供推力，

它一般采用双组元小推力液体火箭发动机，推进

剂选用N204／MMH等。推力室壁通常采用边区液

膜冷却。冷却流量通常占燃料总流量的10％～

25％左右，对于某些无毒推进剂甚至高达50％以

上。由于这部分的燃料在燃烧室内不能完全参加

燃烧，导致推力室的燃烧效率较低。因此，在保
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证发动机正常工作的前提下，减小发动机的边区

冷却流量对提高发动机性能具有非常重要的意

义。本文通过数值仿真，获得了推力室在不同边

区冷却流量的条件下发动机的内流场和其他性

能参数，计算结果与发动机的试车结果一致。

2推力室工作过程模型

2．1气相控制方程

气相用带源项Reynolds平均的Navier—

Stokes方程组来描述，写成圆柱坐标系下的统一

形式，即

警+未(肛妒)+吾未(砂妒)=
未c∥芸，+吾未c嘣警，+ ㈣

S≯+S。，≯+S。，妒

式中，矽为方程写成统一形式时的变量，当矽取

1、蹦、v、|lz、七、￡、】，，、只，时，方程(1)

分别表示连续方程、动量方程、能量方程、湍流

动能方程、湍流耗散率方程、燃料组分守恒方程

和氧化剂组分守恒方程；p为燃气的密度；“、

1，为圆柱坐标系下的燃气速度矢量；Jll为燃气的

焓；l，，、匕。分别为燃料和氧化剂组分；咒、

S。一、S。≯分别为变量写成上述形式后的剩余

项、两相作用的源项和化学反应源项。各源项的

具体表达式及其物理意义参考文献【1】[2】。

2．2喷雾液滴的运动方程

在LargraJlgi锄坐标系下，液滴的运动方程为

等：昙．鲁．争¨叫(⋯p)(2)dt 8
rp p p

p? ”

f 27凡。-o’284， o<R<80
cD={o．271尺。o‘217， 80<尺。<104 (4)
2，R>104
L

‘

2．3反应流的湍流燃烧模型

甲基肼的分解反应是放热反应，在惰性介质

中可形成一个分解反应火焰峰‘¨，而N204不存在

分解反应火焰峰。对于N204，在计算相变热时，

需要考虑离解热效应。计算中所需用到的其它一

些物理性参数如比热、扩散系数和导热系数取自

文献【4】，推力室内反应流燃烧过程的反应速率由

下式计算：

％=IIlin(IR凹c，I，IRA，I) (5)

式中，l尺髓c，I是按Spalding提出的湍流预混火焰

燃烧模型计算：

＼RE8U＼=一cEBUp92￡|k

式中，C髓u为经验常数，通常取C髓￡，=0．35～

0．4；g为混合质量分数的脉动均方值。由下式计

算：

g；：IIlin(y加，生，孕) (6)92=溅(‰，等，焉) (6)

式中，曰为经验常数，B=4．5：】，『i‘、匕、匕，

分别为MMH、Mro和燃烧产物的质量浓度；s为

氧化剂和燃料的化学计算质量比。

l RA，I是化学反应速率，按√妇hmus定律
计算：

k巩(耖。(鲁)v2ei(7)
式中，丸为反应频率因子；Vl、1，2为反应级数。

糍．学Iv-叫”u④箩关=：罴
式中，名为液滴的半径：“、V、“J口、1，p分别
为气相和液滴的速度矢量。具体过程参考文献

【l】。

液滴运动的的阻力系数为

有许多很成功的CFD算法，如PISo算法、

MacCo锄ack算法以及sIMPLE系列算法等，在

本文中采用交错网格系统S删PLE算法，由于在
交错网格系统下，两相邻网格点之间的压力差形
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成了这两个网格点之间的速度量的自然驱动力，

对波形的压力场有了抑制作用，同时无需对有关

的速度分量进行内插就能计算出控制容积表面

的质量流量。在壁面附近应用壁面函数法进行计

算，由于反应流对密度的改变非常敏感，因此应

用非均匀的网格系统，分别对燃烧室的头部和喉

部进行网格加密。同时，按SIMPLE算法，控制

方程中的源项必须线性化处理，才能有效地控制

发散。由于液相蒸发而导致的两相质量、动量、

能量交换源项，经线性化处理而加入控制方程，

这样可以改善计算的稳定性。源项线性化处理方

法如下：

s。，≯=c|口丁(咋一矽p) (8)

式中，C。、U为线性化系数；矽。为变量在网格

点p处的值；丁为网格控制容积。由于每个网格

内的S。。由两相流动模型计算，气相化学反应源

项也作同样处理。为了有效控制计算发散，计算

中采用了时间相关法进行松弛，在初始给定的流

场参数基础上，保持边界条件不变，进行虚拟非

定常计算，这样可使计算稳定地达到收敛解。

4算例计算及结果分析

4．1计算初始条件及边界条件

由于三维两相湍流燃烧计算非常费时，而由

0．990

0．985

槲0·980

饕蝴5
《
O．970

O．965

O．960
O 5 10 15 20 25 30

边区冷却流量占总燃料流量百分比(％)

图1 燃烧效率与边区冷却流量的关系

Flg．1‰佗1撕∞螂瞅w咖c0砌蛐e矗酗∞cy
锄1dcooljl唱l瑚lss nI)wlale

试验以及仿真结果可以看出，尽管发动机内的流

场在径向和周向都很不均匀，但是主要的不均匀

发生在径向。为了提高计算效率，采用二维的两

相流场燃烧模型对边区冷却流量的影响进行分

析研究。

入口边界：给定推进剂的流量、温度，以及

速度分量；

壁面边界：无滑移、不可渗透的绝热壁面，即

塑：塑：o
a％a)，

“=v=O

轴对称面：所有变量的梯度在X、y方向上

为零，即

塑：塑：o
孤 砂

出口条件：由于喷管出口燃气达到了超音

速，所有变量采用数值边界条件塑：o，即通
dZ

过一阶外推得到。

4．2计算结果

根据以上模型，对边区冷却流量分别占总燃

料流量9％、19％、23％和26．5％的工况进行了仿

真计算，得到了不同工况下的燃烧效率、真空比

冲以及推力室温度场分布等，仿真结果分别见图

1～图6。

333

，、332

§33l
描
斌
330

O 5 10 15 20 25 30

边区冷却流量占总燃料流量百分比(％)

图2真空比冲与边区冷却流量的关系

F蟾．2 rIk rel撕∞Sllip k脚吲1蹲)ec施c ill】闽lSc

孤1d co她I瑚|ssnow内坨
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图3冷却流量为9％温度等值线

Fig．3 R釉pe撇c0咖wim00她n翰鼹flow ra把of9％

图5冷却流量为23％温度等值线

F碴．5 R删删聪cofI眦嘶nl∞ohIlgll麟now眦of23％

4．3结果分析

由图1可以看出，随着边区冷却流量的增加，

推力室的燃烧效率逐渐降低，这主要是由于边区

冷却流量在推力室内燃烧不完全所引起的。图2

显示了真空理论比冲和边区冷却液膜流量的变化

关系，边区液膜冷却流量的增加会导致比冲的单

调下降，并且下降的速度越来越快。实际上，随

着边区冷却流量的增加，燃烧效率也会降低，所

以实际的比冲损失可能还要更大一些。

由图3～图6可以看出，由于发动机的燃烧室

比较短、喷管的膨胀比大等原因，燃烧室中的射

流火焰峰会延伸到喷管的扩张段。随着边区冷却

流量的增加，推力室内的火焰峰温度会减小，火

焰峰的位置相应的向后延长，说明了边区冷却流

量对发动机的性能有重要的影响，增加边区冷却

流量会引起推力室内部的燃烧不完全，降低发动

机的性能。

5 结论

本文的计算模型只是自燃推进剂燃烧数值模

图4冷却流量为19％温度等值线

№．4愉脚删姗wim000liIlg凇脚眦ofl％

图6冷却流量为26．5％温度等值线

Rg．6 Te珊pa[锨聪c0椭唧wi血∞0hIlgI瑚龉他w眦0f26．5％

拟计算的第一步，计算结果表明，推力室边区冷

却流量对火箭发动机的性能有十分重要的影响，

边区冷却流量的增加会引起推力室内部燃烧不完

全，降低发动机的性能。从仿真的结果可以看出，

计算采用的模型是合理的，同时本文对液体远地

点发动机推力室内流场进行了比较全面的仿真计

算，通过这一步的工作，为以后发动机的稳定性

分析奠定了基础。
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试验后，系统可靠性的不足。通过对故障机理的

分析研究认为，导致这一故障的原因为轮盘低周

大应力疲劳破坏。为了提高一级轮盘的抗疲劳能

力，从设计和工艺方面进行了可靠性增长的再次

设计改进，采取了如下改进措施：

(1)将轮盘转角R3增大为R7，减小应力集中；

(2)轮盘增厚2mm，降低应力水平，增强轮盘

刚性，提高盘抗弯曲能力；

(3)采用数控加工，稳定加工质量；

(4)将自由锻件改为模锻件，稳定力学性质，

改善纤维流向并使晶粒度均匀。

随后的可靠性验证试车证明，采取上述措施

后，这一故障完全得到了克服。从而，发动机的

可靠性水平有较大的增长。

4利用可靠性管理技术加强可靠性

工程管理

对于载人航天发动机研制，从一开始就把可

靠性增长纳入到工程研制中，加强全寿命期内的

管理，控制可靠性增长过程。可靠性管理技术具

体体现有以下几点：

(1)制定分阶段实现可靠性增长的目标和步

骤：

(2)制定型号研制的可靠性保证大纲；

(3)明确关键(特性)件、重要件(特性)、

关键特性的分类方法，制定严格的控制措施；

(4)可靠性增长过程中，自觉运用故障报告、

分析和纠正措施系统(FRACAS)。
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通过上面这些措施的采取，发动机在研制过

程中的可靠性增长一直处于受控状态。通过设计

改进一试验验证一再改进一再试验，发动机的
可靠性水平得到了稳步提高。

5 结束语

从最佳效费比出发，发动机研制中应特别强

调可靠性设计技术，仅靠后天的试验来弥补设计

上的先天不足是不足取的。在设计可靠性确定后，

发动机研制应按照可靠性大纲要求，有计划地在

系统的各个阶段开展可靠性工作，从可靠性管理、

分析到可靠性试验，逐步进行落实。

应该指出：在发动机研制定型后，生产过程

中的制造工艺及质量控制是影响系统可靠性的重

要因素，更需要通过质量控制技术及通过生产过

程的再设计来实现产品的可靠性保证与增长。
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