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氢喷射温度对氢氧火箭发动机

燃烧稳定性的影响

程钰锋1，聂万胜2，丰松江1
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摘 要：应用CFD方法对氢氧火箭发动机中高频燃烧不稳定性进行了数值模拟，研究分

析了不同工况条件下氢喷射温度对燃烧振荡的影响规律，得出了压力振荡频率变化规律及稳

定性极限图。结果表明：在一定的氢喷射温度范围内会发生不稳定燃烧，且随着混合比的增

大．发生不稳定燃烧的氢喷射温度上限增大；不稳定燃烧振荡主频呈倍频关系，且在氢喷射

温度(70 K～110 K)内。振荡主频最大。
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Abgll'at吐：The combustion instability in one LOX／GH2 liquid rocket engine was studied by US-

ing CFD methods．The effects of initial hydrogen temperature on combustion oscillation at different

operational conditions were studied，and the roles of instable pressure frequencies and the combus—

tion stability limiting map are developed．Results show that combustion instability will happened at a

specific initial hydrogen temperature bound and the upper limit of this initial hydrogen temperature

bound will increases鹄the O／F increases．In addition．the instable dominant frequencies age present

as multiple frequencies and have a maximum value at a hydrogen temperature
bound from 70 K to

110 K．

Key words：hydrogen-oxygen rocket engine；combustion instability；numerical simulation

收稿日期：2008—10—29；修回日期：2008—12—15。资助项目：国家自然科学基金(50576105)。

作者简介：程钰锋(1985一)，男，硕士生，研究领域为火箭发动机喷雾燃烧过程。

 万方数据



28 火箭推进 2009年2月

0引言

氢氧火箭发动机比冲高而燃气温度较低，且

无毒、无污染，可作为大型运载火箭的动力系

统。虽然氢和氧燃烧化学反应过程简单．燃烧稳

定性较好In．但随着发动机推力增大．燃烧室尺寸

也相应增大，其燃烧不稳定性问题也日益突出121。

比如，美国RL—10、J-2及SSME等氢氧发动机

研制和试验过程中．也都曾遇到燃烧不稳定性问

题，造成喷注器面板翘曲变形、烧蚀等现象。

Jones和Dahlberg等人指出闭。氢氧同轴式喷

注器的稳定性主要取决于氢喷射温度、推进剂动

量比以及燃烧室的收缩比，其他的研究工作也曾

指出氢喷射温度对稳定性的重要性，在NASA路

易斯研究中心进行的大量试验表明．降低氢喷射

温度趋向于产生自发性的高频不稳定性1141。

可见．氢喷射温度对于同轴式喷注器氢氧火箭

发动机燃烧稳定性有重要影响。国内对氢氧发动机

相关领域也有一些理论研究和数值模拟【1卅。本文

在不同工况条件下．通过改变氢喷射温度对氢氧

火箭发动机燃烧过程进行了数值模拟。得出了不稳

定燃烧的压力振荡频率变化规律及稳定性极限图。

1计算模型

采用等价环形燃烧室模型．考虑液雾分布模

型、液滴高压蒸发模型、EBU湍流燃烧模型及

k-e湍流混合模型。

气相用带有化学反应源项和蒸发源项的

Reynolds时均二维Ⅳ_5方程组来描述：

亚+堕+盟胡
(1)Ot Ox Oy
、7

式中，Q为原始变量的矢量；E、F是组合变量

的矢量；日是源项。Q、E、F、目的表达式详见

参考文献【8】。

液相用Lagrangian坐标系下液滴运动方程来

描述，其矢量表示形式为：

业：3⋯＆c，o v_vld (y-L) (2)t
o昨‘p

、。。9’ 、。7

式中，C。为液滴阻力系数；r。为液滴半径；y、

K分别为介质气体和液滴的速度矢量。液滴蒸发

速率方程、液滴半径变化方程及液滴温升计算公

式详见参考文献[9]。

采用高压蒸发模型计算液滴的蒸发速率时，

液滴周围的气体介质采用实际气体状态方程来描

述；气液平衡必须满足压力、温度及逸度相等的

条件。用偏摩尔相变热来计算液体在热力学平衡

条件下转变为蒸汽时所吸收的热量。

发动机燃烧过程化学反应速率矽cH采用湍流

脉动机制RⅢ和Arrhenius机制尺Arr控制：

WcH=rain(JREBU I，fRA。I J (3)

尺EBU用Spalding提出的湍流预混火焰燃烧模

型计算；尺。。采用经验的一步总包反应方程：
^． ^．r，r

R．。=c^(P1／M。)‘(P2∥也)‘e‘ (4)

式中，c。---2．4x106；T,=800；dI=1；d2=1。用完善

的压力隐式算子分裂(PIS0)算法110l求解上述控

制方程．提高了计算的精度和稳定性。参考文献

【8】已验证了PIS0算法能很好地模拟燃烧室内不

稳定燃烧现象。

2计算区域

计算区域及网格如图1所示．喷注器结构进

行二维等效简化后，喷注面上有10组喷射单元．

每组喷射单元采用双组元同轴直流式喷嘴结构．

中心为液氧入口，两侧为气氢入口。

图1计算区域及网格

Fig．1 Computational 7．Ollo and mesh of the

equipollenee annular eombustor

为保证网格的正交性及便于控制疏密．采用

”M方法生成结构网格。在喷嘴附近、喉部区域

进行网格加密处理。计算中压力振荡的监测点P

的位置如图1中黑点所示。
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每个液氧喷嘴人口每个时间步长向燃烧室喷

人一组初速和初温相同而粒径随机分布的液氧液

滴．液滴尺寸分布服从Rosin—Ramrrder函数i9／。

气氢喷嘴入口给定气氢的流量、温度及压强；出

口取外插值边界条件．即所有变量值通过向外插

值求得；壁面取无滑移条件。

3计算结果分析

在三种典型工况下．分别考虑不同的氢喷射

温度。对燃烧室燃烧过程进行了数值仿真，根据

得到的监测点处压力振荡情况．分析燃烧室的燃

烧稳定性。把持续压力振荡峰一峰值大于3％的燃

烧振荡视为发生了不稳定燃烧。表1为所计算的

各工况人口参数设置，其中，根据参考文献【9】中

同轴直流式喷注器雾化直径计算模型，估算得出

所给条件下喷雾液滴直径e约为10btm。

图2表示混合比为6．3时，氢喷射温度为

180K、170K、160K及150K四个工况下燃烧室

检测点处压力振荡及其频谱图，P为检查点压力，

P’为平均压力。可以看到，氢喷射温度为170K、

180K时．燃烧室内检测点处产生的持续压力振

荡峰一峰值小于3％。此时没有发生不稳定燃烧；

氢喷射温度为150K、160K时燃烧室内检测点处

产生了持续的压力振荡，其峰一峰值大于3％，即

发生了不稳定燃烧：对氢喷射温度为60K一140K

之间、每隔10K的9个算例进行计算，发现也发

生了类似的不稳定燃烧。所以，混合比为6．3时，

在所给工况条件下．产生自激不稳定燃烧的氢喷

射温度上限为160K。

表1各工况入口参数设置

Tab．1 Entrance parameters at different operational conditions

(a)TH：180K
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㈣Tn=170K
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图2 OIF=6．3时不同氢喷射温度下燃烧室检测点处压力振荡及其频谱

Fig．2 Pressure oscillation and spectrum at different hydrogen temperature when O／F is 6．3

此时。当氢喷射温度在80K—lIOK之间时，

振荡频率基本一样，且存在呈倍频关系的三个主

要频率，分别约为2,1M3Hz、4,589Hz及6,933Hz，

氢喷射温度高于1IOK时，随着氢温降低，振荡
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主频有渐大趋势。在氢喷射温度低于80K时，随

着氢温降低．振荡主频又有渐小趋势，如图3所

示。

鲎
≤

／'．／K

图3各T况条件下振荡频率及不稳定

燃烧氢喷射温度区间

Fig．3 The rule of instable frequencies and the

instable combustion limit

同样．分别对混合比为5．8和5．3时两种工

况下考虑不同氢喷射温度时燃烧室燃烧过程进行

了数值计算。得出发生不稳定燃烧时的氢喷射温

度上限分别为130K和120K。‘由图3可知，不同

混合比下发生不稳定燃烧时均存在三个主要振荡

频率，且基本上呈倍频关系。混合比为5．8和5．3

时频率随温度的变化关系与混合比为6．3时类似．

在氢喷射温度区间分别是80K～90K和70K～80K

时，呈倍频关系的三个主要频率．分别约为

1,953Hz、3,822Hz、5,773Hz和2，050Hz、4，003Hz、

6，054Hz。

可见．在其他工况参数不变时，高的氢喷射

温度有利于稳定燃烧，且随着混合比的增大。稳

定燃烧时需要的氢喷射温度逐渐升高．与参考文

献【11】所述结论一致。同轴喷注器设计时通常采

用高的喷射氢温，当氢喷射温度足够低时，这种

单元总是自发地产生高频声学燃烧不稳定，其原

因在于当恒定的流量下，降低氢的喷射温度增加

了流体的密度。并降低了氢的喷射速度及喷注器

阻抗．使氢的喷射速率可能对室压响应而产生振

荡，振荡的喷射速率导致燃烧速率的振荡。从而

将使压力振荡趋于增强。同时，降低氢的喷射温

度影响了氢氧喷射速度比．而氢氧喷射速度比是

影响燃烧不稳定性的主要参数之一。

4结束语

基于氢氧发动机二维等效简化。数值模拟了

发动机燃烧过程。分析了不同工况条件下氢喷射

温度对燃烧稳定性的影响。氢喷射温度是影响燃

烧不稳定的重要因素．在一定的初始氢温范围内

会发生振幅较大的不稳定燃烧．不同的混合比会

改变这个温度范围。随着混合比的增大，发生振

幅较大的不稳定燃烧氢温区域增大。发生不稳定

燃烧时．振荡主频呈倍频关系，且混合比一定

时，最大振荡主频出现在某氢喷射温度区间。
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