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摘 要：介绍了液氧／煤油补燃火箭发动机整流栅的各种结构，简要叙述了空气吹风模拟

试验研究方法与研究结果。利用nuent软件对燃气弯管内流场进行了数值模拟。分析其流动

与压力分布。建立了发动机整流栅声学特性的计算模型。采用变步长四阶龙格一库塔数值逼近

方法计算声导纳，并对整流栅抑制高频燃烧不稳定性的机理进行了初步探讨。结果表明，整

流栅除了影响燃气入口总压的均匀性之外，还可起到抑制高频燃烧不稳定性的作用。
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灿蚰瞅： V撕ous configurations of the pe而rated g鹕dist曲ution plate in the LOX瓜erosene

staged combustion engine were recounted and the air—blow simulation test 0f plate was introduced．

Numerical si咖lation of the three—dimensional now was completed with Fluent．r11le numerical cal—
culation was c删ed out with 4一stage V撕ation step Runge—Kutta algorithm using the deriVed 1一D
model for acoustic characteristics粕alysis of tlle plate．In addition，the innuence mechanism that the

ped．orated plate of gas line on combustion instability was prelimin撕ly discussed．The results indi-

cate that the pe舶rated distribution plate not only effects the distribution 0f tlle total pressme but al·

so d踟ps the combustion instability of high fbquency．
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1引言

俄罗斯(前苏联)研制的一系列先进的液氧／

煤油补燃循环发动机，无一例外的都采用了富氧

燃气发生器。发动机全部氧化剂进入发生器，推

进剂混合比在50～60之间，形成高富氧燃气，驱

动涡轮后经燃气导管进入推力室与液体煤油混合

燃烧【堋。流量很大的高富氧燃气在燃气导管(弯

管)中的流动过程十分复杂，并且会形成漩涡，

致使流动速度和压力分布极不均匀，结果使进入

推力室的推进剂质量和混合比分布也很不均匀，

将会造成性能的下降，甚至还可能激发燃烧不稳

定性。为消除这种现象，在喷注器入口前的适当

位置上设置了整流栅。整流栅可均衡压力分布，

但它对燃烧不稳定性是否有影响还不明朗。俄罗

斯对整流栅进行了大量理论和使用研究，并成功

用于型号．但遗憾的是，资料报道很少。

中国的研究工作刚刚开始。主要进行了：整

流栅结构型式的选择；利用Fluent软件对燃气导

管的流场进行3一D数值模拟计算；进行整流栅冷

吹风试验．研究整流栅孔径、穿透率以及安装位

置的影响：建立燃气弯管一整流栅内声学特性的

模型．研究整流栅位置对声学特性的影响；对整

流栅抑制燃烧不稳定性的机理进行初步探讨。

2整流栅结构

液氧／煤油补燃发动机推力室头部一般包括燃

气弯管、整流栅和喷注器三部分，图1为某发动

机头部示意图．燃气弯管为变圆截面弯管结构，

整流栅设置在燃气弯管与喷注器之间，采用焊接

方式对接为一个整体。在发动机上实际应用的整

流栅型面有球面和平面两种。燃气弯管直径大

时．整流栅设计为球壳多孔结构，其优点是整流

效果好，缺点是结构复杂。这种结构在NK一33、

P且一120、P皿一170等高压大推力发动机上得到了

应用同。燃气弯管直径较小时，可选平板多孔结

构(见图2)。

管

图1某发动机推力室头部

Fig．1 Schematic of the tllmst chamber head

图2平板结构的整流栅

Fig．2 ConfiguHnion of nat distribution plate

整流栅上的孔一般可按同心圆排列，孔数可

取l、6、12、18⋯依次递增，等孔径，俄P且一

120采用了该方案。但为了获得更好的总压均衡

效果，也可局部适当调整，如俄P皿一170整流栅

上有两个孑L稍大：而有的整流栅最外圈的孔数减

半．孑L截面积加倍．以保证整流栅最外圈孔与喷

注器上边区喷嘴错开。

3燃气弯管流场

采用Unigraphics软件建立三维几何模型，

GAMBIT软件划分计算网格，边界层网格进行了
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加密。用解算器nuent进行计算．流体工质为发

动机实际工作中燃气发生器生成的富氧燃气。采

用三维雷诺平均守恒N—S方程和RNG后一￡湍流

模型，壁面附近为标准壁面函数，人口和出口分

别采用压力入口和压力出口边界条件．壁面为无

滑移、绝热边界条件。

图3燃气弯管内静压分布

Fig-3 Static pre8sure distribution in curved gas pipe

图4燃气弯管内速度矢量分布

ng．4 Velocity vector distribution in curved gas pipe

图3和图4分别给出了不加整流栅的燃气弯

管内静压和速度矢量分布。从图中看出，在弯管

流线的主法线方向，弯管小端(人口端)速度随

距曲率中心距离的减小而增大。弯管内侧的流速

高而外侧的速度低，内侧压力小而外侧压力大：

在弯管大端(出口端)，外侧压力明显高于内侧，

且在内侧形成一个较大的旋涡。内侧流体由于速

度低，离心力小，从而引起边区燃气由外侧流向

内侧，并迫使中心区燃气由内侧流向外侧，形成

所谓的二次流。

分析表明，燃气在燃气弯管所产生的这种横

向压力梯度、旋涡和二次流将导致气流流过弯管

后产生畸变，气流到达喷注器气喷嘴人口的压力

分布不均匀，各喷嘴的压降、推力室流强分布和

混合比分布不均匀．对推力室性能和燃烧稳定性

产生很大的负面影响。

4空气吹风模拟试验

整流栅空气吹风模拟试验的目的是为了研究

整流栅孔径、穿透率和轴向安装位置对下游气流

总压分布均匀性的影响，试验系统见图5。为保

证模拟试验与实际工作时燃气弯管中流动的相似

性，必须遵循以下相似准则【2】：

(1)几何相似，试验件与实际产品结构一致；

(2)运动相似，气流初始条件相似，即保证

速度大小成比例和速度方向一致：

(3)动力相似，保证雷诺数相同。当雷诺数

尺e>105时，认为流动达到自模拟状态。分析后确

定以欧拉数眈相等作为准则。

◆空气f气旁路

图5空气吹风模拟试验方案示意图

Fig．5 Schematic of ai卜blo州。simulating test system
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调整人口和出口的电动阀控制所需的空气流

量和压力。保证所需模拟的入口雷诺数和欧拉

数。调整可调法兰，对不同孔径、穿透率和孔数

的整流栅方案在发动机额定和调整工况下进行空

气吹风模拟试验。试验需要测量的参数包括人口

和出口的流量、温度、静压和总压等。整流效果

通过喷嘴出口的气流总压均方差仃和压力损失￡

来评估

式中，pi为第i个喷嘴的总压；p。，为喷注器面的

平均总压；凡为喷嘴数目。

式中，p”p出为燃气弯管入口和出口总压。

整流栅吹风试验结果表明，安装整流栅极大

地改善了气流总压分布的均匀性。

5整流栅声学特性

5．1声学特性计算模型

整流栅出口和中底之间的容腔称为阻尼腔．

气路当量管道直径和中底位置一定时。阻尼腔容

积决定于整流栅位置。声学特性分析时，把阻尼

腔作为一个声学环节．人口和出口截面视为半声

学开端，建立物理模型(图6)。

图6阻尼腔声学分析模型

Fig．6 7rhe acoustic model of tlle d锄per cavity

认为燃气弯管中形成的旋涡经整流栅后已经

破碎，流体变得均匀。因此作如下假设：

(1)高温燃气为理想气体，气体在稳态运动

为元旋、等熵流；

(2)流动为亚音速；

(3)振荡随时间谐振。

燃气通道的气相声波动方程组用N—S方程

组【1】来描述

誓+№～h争srad M2一譬
誓+diV(刖)=o

在贴体坐标系盼，毗)、叼(r，缸)和的，p≯)下进
行线性化和无因次化，得到用位势表示的波动方

程：

乏[誓一专巨等)】-2洳季等+
b砒：畴圳讹如。

式中 △=[2音一音)+亩著】
孝、，7分别沿流线和沿等势线，它与柱坐标系

(r，只动的关系为

“瞻=兽蛳=兽；伊。‰=誓mM，一争
贴体坐标系@叼，功下，位势妒的定义为

叵=等；赢，=斋；瓿=鲁
5．2计算方法

将函数9按气体振荡的本征函数展开为级

数．得到

妒=∑∑‰(f)厶(a。协而)cos棚
式中，妒。为展开系数，为孝的函数；厶为贝塞尔

函数。

根据贝塞尔函数性质将偏微分方程转化为全

微分方程．导出声波动方程

乏[等一专巨等)】-2泐蓦等+
[手呻蠢畴圳寺。‰鲁”。
则速度扰动和压力扰动量分别表示如下：

．蒜乒
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藐。(孝)=孥，
屿

， ～、

书“)=_p。(吨(¨蠢％})
计算采用变步长四阶龙格一库塔法。计算节

点上介质速度、密度和声速等参数沿通道轴向长

度变化。由气动函数阁一维外推得到。

5．3计算结果

图7是某补燃发动机在额定工作状态下。整

流栅位置一定时阻尼腔声导纳与频率关系图。声

导纳y的定义为气体速度振荡与声压的比值。从

图中看出．在该燃烧室一阶切向振型频率

．^T=1940Hz附近处，有较大的声导纳。表明，该

整流栅的设置位置在发动机额定工作状态是合适

的，它使气路的声阻抗最小．使燃烧室的一阶切

向振型的能量能够顺利通过气路的孔到达中底的

前腔。耗散最多的振荡能量。

f

●●●-

J J 1
7⋯＼，／ ＼ ，_，一 ＼、

O 1000 2000 3000 4000 5000 6000 7000

频率／Hz

图7某整流栅位置下阻尼腔声导纳一频率关系图

Fig．7 Acoustic mobilit)r in damper for given distribution plate

6抑制高频燃烧不稳定性的机理

液体火箭发动机燃烧过程和声学振荡之间相

互联系并存在反馈作用(图8)，输入端是燃烧过

程，用加热量Q’、火焰峰移动速度U和流动阻

力只等有效干扰表征，输出端是除燃烧区以外的

全部振荡气体，用声振参数p、秽和s表征嗍。由

于反馈的存在，声振作用于燃烧过程，引起振荡

放热，激发和维持了声振。若振荡系统的声学特

性已知，则给定Q’、U和疋等也就得到了被扰

动的燃烧过程和管道所有截面上的i、矿和；。

⋯⋯·⋯⋯⋯反馈联系‘⋯⋯一⋯⋯一

图8振荡反馈示意图

Fig．8 Schematic of vibEation system feedback

混气形成是形成反馈的重要机理。但不是唯

一的，振荡过程还与沿管道运动气体的流动特性

或流体力学过程有关，反馈的基础是燃烧过程发

生的声振大大地改变了流动特性．使其具有周期

变化的分量，当气流产生声振时，产生的大旋涡

其频率和声振频率一致时．振荡得以产生和维

持。图9给出了一个产生耦合振荡和设置整流栅

后的例子。图9(a)中A点有一气流分离区并形

成旋涡被带到燃烧区。设声振周期为r。流速为

秽，则旋涡间的距离￡：刮·r，设A点到喷嘴人口

的距离为厶，如果流速不变，则到达燃烧区的旋

涡将周期性地与焰峰互相作用．形成了反馈闭

合。燃烧区焰峰的周期位移，相当于有效火焰传

播速度的振幅不等于零。若实现一定的振幅／相位

关系，则其本身能够激发系统(或维持已发生的)

自振。此外，若在A点形成足够强的旋涡，它脱

落下来开始和气流一起运动。在应有的相位上到

达焰峰并使它变形，则振荡系统将被激发起来。

消除由这种方式产生的振荡燃烧。有两种不

同的方法：

(1)改变旋涡脱落的相位；

(2)减小旋涡尺寸。

关于方法(1)，应该指出，影响像旋涡脱落

这样复杂的现象是非常困难的。对于方法(2)，

简单的措施是在旋涡流路安装整流栅(图9(b))，

整流栅使大旋涡在经过格栅时被分割成小旋涡，

小旋涡对焰峰的作用，不是使其变形，而是提高

了湍流度，切断了反馈。避免由于声振和燃烧区

前旋涡的相互作用而引起的不稳定燃烧。此外，

8
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2
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O

暴蹄敝骡删恨
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补燃发动机燃烧室的一部分振荡能量在气液喷嘴

内耗散．并将其余部分振荡能量传递到整流栅与

喷注器入口之间的阻尼腔。若整流栅位置设计合

1_．J L2 L。

rr

11 rI

r⋯≮
Z

乇
Z

乙

玄

2

Z

Z
乙
型

7结论

理，振荡能量将在阻尼腔内部得以耗散，减小了

燃烧不稳定性激发和维持所需的能量。

一 L3：

／，：
) 二‘

乇
’ Z
)

乙

翻 乙2
／’一’一。一‘一’’’ Z

乙

乙

2

(a)燃烧区前旋涡形成 ∞)加整流栅后燃烧区前旋涡破碎

图9产生和减小振荡示意图

Fig．9 E能c协of vonex on粕gmeming or suppressing oscillation

在液氧／煤油补燃火箭发动机的推力室气路人

口的燃气路中应设置整流栅．对其结构和作用原

理进行分析和探讨后可得出以下结论：

(1)燃气在燃气弯管流动将产生横向压力梯

度、旋涡和二次流，导致燃气喷嘴人口压力、各

喷嘴的压降、推力室流强分布和混合比分布不均

匀。在燃气路设置整流栅极大地提高燃气总压分

布和速度场的均匀性。

(2)整流栅位置选取的原则是使阻尼腔的阻

抗接近最小(声导纳最大)。对某补燃液氧／煤油

发动机的整流栅位置进行声学计算。结果表明。

整流栅位置在发动机额定工作状态下抑制燃烧室

一阶切向振荡是有效的。

(3)整流栅抑制高频燃烧不稳定性的一种可

能机理是整流栅破碎大的旋涡。切断了反馈回

路，增大声能耗散。
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