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气氧／甲烷同轴剪切喷注器燃烧特性数值模拟

高玉闪，杜正刚，金平，蔡国飙

(北京航空航天大学宇航学院，北京100191)

摘 要：对以气氧／甲烷为推进剂的同轴剪切喷注器进行了数值模拟。研究了喷注器设

计参数对推进剂掺混燃烧、燃烧室壁面和喷注面板热载的影响。研究结果表明：氧喷注速度

增大不利于推进剂的掺混燃烧，降低了燃烧效率。增大了燃烧室壁面和喷注面板的热载；动

量比增大提高了推进剂的燃烧效率．缩短了燃烧距离。但增大了燃烧室壁面和喷注面板的热

载；中心氧喷嘴管壁厚和氧喷嘴管的缩进。对燃烧效率有影响，但两者对燃烧室壁面和喷注

面板热载影响不明显；对燃烧效率而言，特定情况下氧喷嘴缩进存在一最佳值。
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Numerical simulation on the combustion characteristic

of shear coaxial G02／GCH4 inj ector
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Abstract．Numerical simulation of shear coaxial G02／GCH4 injector is conducted to study the

effects of the design parameters on the combustion characteristics and the heat flux of the wall and

faceplate．The results show that increasing the oxygen injected velocity is harmful to mixing and

combustion and makes the combustion efficiency decreased and the heat flux of the wall and face-

plate increased．Higher momentum ratio enhanced the mixing and the combustion and made a short

combustion length．The higher the combustion efficiency，the higher the heat flux of the wall and

faceplate．The thickness and recess of the gas oxygen post had influence on the combustion efficien-

cy，but less influence on the heat flux of the wall and faceplate．The recess of the gas oxygen post

existed an optimum value on the combustion efficiency．
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O引言

气一气喷注器技术是全流量补燃循环发动机

的关键技术之一⋯。气一气推进剂在燃烧室中燃

烧无雾化和蒸发过程。不同于传统火箭发动机中

的气一液推进剂和液一液推进剂燃烧．因而火箭发

动机中的气一气燃烧特点需要进行深入的研究。

国外对气一气喷注器技术研究开展的较早，主要

集中在美国[2,31：国内近几年对气一气喷注器也开

展了相关的研究[4'引。但以上所采用的推进剂均为

氢和氧．尚未开展应用于全流量补燃循环发动机

的气氧／甲烷气一气喷注器技术研究。

采用甲烷作为燃料．具有很多优点．这是由

甲烷本身的物性决定的：甲烷的密度约为氢的6

倍。其贮箱远比氢贮箱体积小、重量轻；甲烷来

源广泛且成本大大低于氢：在所有碳氢燃料中．

甲烷可获得的比冲最高、粘性最小，基本无结焦

和积碳问题。是一种很好的再生冷却剂。因而全

流量补燃循环发动机采用甲烷作为燃料具有广泛

的应用前景№】。

针对气一气喷注器氧喷注速度、甲烷／氧动量

比、中心氧喷嘴管的壁厚和缩进四个设计参数对

推进剂掺混燃烧和燃烧室壁面及喷注面板温度的

影响进行了数值模拟研究。通过分析燃烧室内温

度分布、推进剂在喷管出口的含量，以及燃烧室

壁面和喷注面板的温度分布揭示了这四个设计参

数对气氧／甲烷燃烧特性的影响。

1物理模型

以常温气氧和气态甲烷为推进剂。由于没有

成型的甲烷发动机可供参考。所以单喷嘴流量和

燃烧室设计以性能较高的航天飞机主发动机

(SSME)为参考[引。具体是将SSME总流量除以

其喷嘴数目．得到单喷嘴流量，再进行压力换

算。得到特定室压下单喷嘴的流量。设计室压为

3MPa，混合比为2．5。固定单喷嘴流量为2269／s，

是换算SSME喷注单元流量的2倍。

选取的燃烧室特征长度为800ram，与SSME

一致。燃烧室直径为26mm，以期达到与SSME

相同的流量密度。按上述原则，燃烧室总长

300mm。圆柱段长度为255mm，收缩比为3．78，

燃烧室收缩段与喉部连接采用双圆弧过渡，不计

喷管的扩张段。

定义无量纲缩进比为氧化剂喷嘴面相对于燃

料喷嘴面的缩进尺寸与氧化剂喷嘴出口半径之

比，即RR=L／(@D／2)。其中￡为缩进量，函D

为中心氧喷嘴内径。

研究单个设计参数的影响时．固定其他设计

参数，通过变化喷嘴结构尺寸来实现对参数的调

整，表l为各设计参数取值范围。

表l设计参数取值范围

Tab．1 Calculation values of design parameters

2数学模型

2．1控制方程

采用标准的k-6湍流模型，不考虑热辐射，

且认为燃烧室为绝热体系．此时带化学反应的二

维轴对称可压缩的RANS平均的N—S方程可以写

成如下形式：

掣+粤+娑+H--O (1)
a￡ a舅 a’，

、 ’

式中符号具体含义见文献[8]。

2．2化学动力学模型

描述甲烷详细燃烧反应机理的化学动力学模

型含有几十种组分、几百个基元反应。如此大的

化学反应模型给理论分析和数值模拟带来了很大

困难，当耦合到流场计算时会出现刚性和计算效

率的问题。为了克服上述不足．根据甲烷与氧燃

烧的特点，采用文献[9]提出的甲烷13组分18

步简化反应模型。
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燃烧模型建立的目的就是确定在湍流的情况

下各组元的燃烧速率．从而得到因为化学反应而

引入控制方程的源项。这里采用有限速率化学反

应模型。Ⅳ种化学组分，％个基元可逆反应的一

般表达式为

∑口’FA；毒∑口勺Ai，=1，⋯，％(2)
／=1 ( i=l

式中，移’d，lI”g分别是第，个基元反应中处于反

应式两边的第i中组分A；前面的化学当量系数。

将质量作用定律用于每一个基元反应．对其

求和．得到第i种组分的生成率为

母丝蚤Nr(、Vtt驯．-i)t№盯-kj眺f1．ki川
(3)

式中，《和惫；分别是第J个基元反应的正反应和
逆反应的反应速率常数。可由Arrhenius公式计

算得到

k=A。T exp(一E／RT) (4)

式中，A。为指前因子；／7,为温度指数；E为反应

活化能：尺为通用气体常数；r为介质温度。

2．3边界条件及物性参数

初边值条件设定如下：模型简化为二维轴对

称模型．所有变量沿对称轴径向梯度为零；喷嘴

进El采用质量入口。给定入口推进剂流量、总压

和推进剂组分及温度，出口采用压力出口，进出

口的湍动能和湍动耗散率按经验公式给定；固体

壁面采用绝热、无滑移壁面条件，采用标准的壁

面函数法计算近壁区流动．在壁面处径向和法向

速度为零．湍流参数为零．浓度和浓度脉动均方

值的法向梯度为零：忽略辐射传热对流场的影

响。

所模拟的多组分物性参数按下述方法给定：

混合气体密度按理想气体处理，热传导系数和粘

性按理想气体混合定律给定．质量扩散按动能理

论进行计算；对每一种组分，其热传导系数和粘

性按动能理论给定。而其定压比热容均按分段多

项式处理。

3结果分析

燃烧室内温度分布能够揭示燃烧室内化学反

应的主要分布区域．可以判断火焰的形状及燃烧

距离：燃烧室出口氧化剂和燃料含量占总推进剂

质量百分比的高低可以揭示推进剂的燃烧效率；

壁面绝热情况下．壁温的高低能够反应燃烧室内

推进剂释放能量的情况．可以评估燃烧室热载的

大小。

3．1氧喷注速度对燃烧的影响

固定甲烷／氧的动量比为1．6。氧喷嘴无缩

进。氧喷嘴管的壁厚固定为lmm。氧喷注速度所

对应的氧喷嘴压降与燃烧室压力的比值分为：

1％、2．5％、4％和5．5％。此时对应的甲烷喷注压

降与燃烧室压力的比值为：8．4％、22．3％、38．4％

和56．7％。

图l为不同氧喷注速度下同轴剪切喷嘴燃烧

室内温度分布图。可见，随着氧喷注速度的增

大，喷注面下游的火焰锋明显后移。燃烧距离加

长。同轴剪切喷嘴在燃烧室内形成了一环形剪切

层，推进剂在剪切层内掺混燃烧，外围的燃料无

法穿越剪切层影响中心氧喷嘴核心区域的氧化

剂．因而核心区域的氧化剂在燃烧室后段才参与

掺混燃烧。随着氧喷注速度的增大．核心区域的

氧喷射距离加长，因而导致其燃烧距离加长。

图l不同氧喷注速度燃烧室内温度分布

Fig．1 Temperature distribution in chamber

for different oxygen injecting velocity

图2为不同氧喷注速度下燃烧室壁面和喷注

面板的温度分布。随着氧喷注速度的增大，燃烧

室前段壁温和喷注面板的温度明显升高，说明氧

喷注速度对燃烧室及壁面温度影响明显。固定甲
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烷／氧动量比不变。随着氧喷注速度的增大，剪

切层内甲烷与氧掺混燃烧加强．因而在燃烧室前

段释放较多的热量，导致燃烧室前段壁面和喷注

面板的温度较高、热载较大。但在燃烧室前段参

与燃烧的推进剂只是很少的一部分。大部分推进

剂在燃烧室后段燃烧，由于氧喷射距离随氧喷注

速度的增大而加长，因而其在燃烧室后段达到相

同的燃烧程度所需的燃烧距离较长，燃烧室壁面

温度的分布很好的说明了这点。

一Ooygen l·lj·‘lod Vel帖ityl3s．7mls⋯·Oxylen lq·ctcd Velotityf60 9m“
⋯．一Oxyg∞InJected Vel∽lty 76 7m／s

—Oxygen Injeeced Velocity=38．7m／s
⋯⋯oxygca Injccted Volocity=60．9m，I

Y—Axial／mm

(b)

图2不同氧喷注速度燃烧室壁面及喷注面板温度分布

Fig．2 Temperature distribution of wall and faceplate for

different oxygen injecting velocity

表2不同氧喷注速度燃烧室出口处推进剂质量分数

Tab．2 Propellants ma88 fraction at the nozzle outlet for

different oxygen inject velocity

表2是不同氧喷注速度下氧化剂和燃料在燃烧室

出口的质量分数。随着氧喷注速度的增大，氧化

剂和燃料在燃烧室出口的含量有所增大，说明推

进剂燃烧的越不充分，燃烧效率下降。

3．2甲烷／氧动量比对燃烧的影响

固定氧喷注速度为47．3m／s。对应的氧压降

比为1．5％。氧喷嘴无缩进，氧喷嘴管的壁厚固

定为lmm。设计甲烷／氧的动量比为1．2、1．6、

2．0、2．4、2．8。对应的甲烷／氧喷注速度比分别为

3、4、5、6、7，而甲烷的喷注压降与燃烧室压

力的比值为7．0％、12．8％、21．0％、32．O％、

46．4％。

图3是甲烷／氧不同动量比下燃烧室温度分

布图。可见随着动量比的提高，燃烧室内燃烧距

离明显缩短。由于固定氧的喷注速度，氧出口直

径不变．动量比的提高增强了燃料和氧化剂在环

形剪切层内的掺混效果，同时增强了燃料穿越剪

切层影响核心区域氧化剂的能力，缩短了核心区

域氧化剂的喷射距离，使更多的燃料和氧化剂在

燃烧室前端进行燃烧，释放更多的热量，从而使

高温区域前移。燃烧距离缩短。

图3不同动量比下燃烧室温度分布

Fig．3 Temperature distribution in chamber for different

momentum ratio

动量比对燃烧室壁面和喷注面板温度分布的

影响见图4。随着动量比的提高，整个燃烧室壁

面和喷注面板的温度均有所提高．但当动量比为

2．4和2．8时。燃烧室壁面温度变化不明显而喷注

面板温度变化依然明显，说明动量比的继续提高

对燃烧室头部推进剂的掺混燃烧影响依然明显，

但对整个燃烧室内推进剂的燃烧影响已不明显。

 万方数据



22 火箭推进 2009年10月

一Momentum R4l●o。I 2一一一一-M⋯⋯m Ratl⋯1 6

(a)⋯S cn“Im RItio=1 2⋯一Momcntum Ral—I 6
一．⋯．．Momcnturn R8IIo 2．0

(b)

图4不同动量比燃烧室壁面及喷注面板温度分布

Fig．4 Temperature distribution of wall and injecting

faceplate for different momentum ratio

表3不同动量比燃烧室出口推进剂质量分数

Tab．3 Propellants mass fraction at the nozzle outlet for

different momentum ratio

表3给出了不同动量比氧化剂和燃料在燃烧

室出口的质量分数。可以看出，甲烷／氧动量比

越大。喷管出口推进剂含量越少。说明动量比的

增大提高了推进剂的燃烧效率，但这种增强趋势

随着动量比的增大有所减缓。

3．3壁厚的影响

固定氧喷注速度为66．6m／s，对应的氧压降

比为3％．保持甲烷／氧的动量比为1．6，氧喷嘴

无缩进．氧喷嘴管的壁厚取值变化为：0．Smm、

lmm、1．Smm、2mmo

数值模拟结果显示，高速流动的甲烷卷吸低

速流动的氧．在紧贴气一气喷注器中心氧喷嘴管壁

的下游形成回流区，回流区压力较低，不断卷吸

周围的氧与甲烷，使两者在该区域内掺混燃烧。

这种回流区可以建立稳定的高温火焰源，为下游

推进剂提供稳定的点火能量。有利于维持火焰。

在喷嘴其他设计参数相同的情况下。壁厚的

增加使回流区增大．增强了推进剂在回流区的掺

混燃烧．给喷嘴热防护带来问题。如图5所示，

当壁厚为0．5mm时．火焰没有附着在氧喷嘴管壁

上，随着壁厚的增大，火焰在壁上的附着能力增

强，导致管壁温度升高。

Axial Length／ram

图5不同壁厚氧喷嘴出口处温度分布

Fig．5 Temperature distribution in the injector for

different wall thickness

X—Axial／mm

(a)

(b)

图6不同氧喷嘴壁厚燃烧室壁面及喷注面板温度分布

Fig．6 Temperature distribution of wall and injecting

faceplate for different wall thickness
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如图6所示，壁厚变化对燃烧室壁面和喷注

面板的温度分布影响不明显．说明壁厚的变化对

推进剂在燃烧室内主要燃烧区域没有明显影响。

由表4可以看出。氧化剂和燃料在燃烧室喷

管出口的含量随着壁厚的增大而降低．说明氧喷

嘴管壁厚的增加有利于提高推进剂的燃烧效率。

表4不同壁厚燃烧室出口推进荆质量分数

Tab．4 Propellants nlla98 fraction at the nozzle outlet for

different wall thickness

3．4缩进的影响

固定氧喷注速度为66．6m／s。对应的氧压降

比为3％，保持甲烷／氧的动量比为1．6，氧喷嘴

管的壁厚为lmm。氧喷嘴的缩进比取值变化为：

0．5、1．0、1．5、2．0。

(b)

图7不同缩进比燃烧室壁面及喷注面板温度分布

Fig．7 Temperature distribution of wall and injecting

faceplate for different reeeff,s ratio

图7为不同缩进比下，燃烧室壁面和喷注面

板的温度分布。可见缩进比的变化对燃烧室壁面

和喷注面板的温度影响不明显。喷注面板大部分

区域温度主要分布于700K到800K之间。

表5不同缩进比燃烧室出口推进剂质量分数

Tab．5 Propellants l'l'llaB8 fraction at the nozzle outlet

for different recess ratio

从数值仿真的结果来看．特定工况下缩进比

对推进剂燃烧效率的影响存在一最佳值。如表5

所示．随着氧喷嘴管由无缩进变化为缩进比为

0．5，推进剂的燃烧效率有所提高，但当缩进比继

续增大时，推进剂的燃烧效率却有所降低。

4结论

数值仿真揭示了设计参数对气氧／甲烷气一气

喷注器燃烧特性的影响。结果表明：

(1)氧喷注速度增大，使燃烧距离加长，降

低了推进剂的燃烧效率．并且增大了燃烧室前段

和喷注面板的热载：

(2)动量比的增大有利于推进剂的掺混燃

烧。缩短燃烧距离。提高燃烧效率，但增大了燃

烧室和喷注面板的热载；

(3)增大中心氧喷嘴的壁厚，可以提高推进

剂的燃烧效率：变化中心氧喷嘴的壁厚，对燃烧

室壁面温度和喷注面板的温度影响都不明显：较

大的氧喷嘴壁厚增强了喷嘴出口火焰的附着能

力．但增大了氧喷嘴管的热载；

(4)特定工况下，中心氧喷嘴缩进对推进剂

燃烧效率的影响存在一最佳值，缩进的变化对燃

烧室壁面和喷注面板温度影响不明显。

在工程应用中需要综合考虑上述因素的影响

程度。确定合适的喷嘴设计参数。
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涡轮泵环形颗粒阻尼器设计
邓长华．周云端

(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：设计了一种用于液体火箭发动机涡轮泵减振的环形颗粒阻尼器。为研究颗粒阻

尼器的减振性能，基于有限元法建立了附加颗粒阻尼器以及不加颗粒阻尼器的涡轮泵模型，

计算过程中采用结构阻尼系数来描述颗粒阻尼器的阻尼特性。仿真结果表明．颗粒阻尼器能

够显著降低涡轮泵的振动，并且对涡轮泵的动态特性影响很小。

关键词：颗粒阻尼器；涡轮泵；减振
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