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湍流、喷雾模型对氢氧火箭发动机 

燃烧仿真的影响 
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(装备学院，北京 101416) 

摘 要：基于完善的压力隐式算子分裂 (PISO)算法，通过改变k-s两方程湍流模型和 

喷雾模型，对氢氧火箭发动机不稳定燃烧进行数值仿真。比较理论分析和数值仿真的结果得 

出，在二维情况下，液滴碰撞模型和TAB液滴破碎模型不适于模拟氢氧火箭发动机不稳定燃 

烧；TVB液滴破碎模型与 一8两方程湍流模型的组合情况能够捕捉到燃烧室中的压力振荡， 

但不能体现出振荡频率；而采用Realizable k-e湍流模型不考虑液滴雾化模型时不但能够捕捉 

燃烧室内压力振荡情况，还能够很好地得出振荡频率的分布情况。 
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Effects of turbulent and spray models on combustion 

process simultion of LOX／GH2 rocket engine 
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(Academy ofEquipment，Beijing 101416，China) 

Abstract：Based on the improved PISO algorithm，the numerical simulation for the combustion 

instability of a LOX／GH2 rocket engine was conducted by changing the turbulent and spay models of 

k一8 equations．The compared results of the theoretical analysis and numerical simulation show that in 

the two—dimensional situation．both droplet collision mode1 and TAB droplet breakup model are not 

suitable for the numerical simulation of LOX／GH2 combustion instability；the pressure oscillation in 

the combustion chamber can be simulated by combining the TVB droplet breakup model with the tur- 

bulent models of 一￡equations．but the oscillation frequency can not be simulated；if the turbulent 

models of Realizable k—s equations are adopted without consideration of the droplet spray models， 

both the pressure oscillation in the combustion chamber and the distribution of the oscillation fre- 

quency can be simulated． 
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0 引言 

氢氧火箭发动机的许多优点如无毒无污染， 

高比冲等，使其应用前景非常广泛。虽然氢氧燃 

烧化学反应过程相对简单，燃烧稳定性较好 ，但 

其中一些不稳定机理仍然没有被完全理解。试验 

方法能够有效地反映发动机燃烧过程的实际情 

况，但其周期长且费用高。如果能够采用先进的 

数值计算方法，在计算机上进行热试车模拟，必 

将缩短研制周期，节省大量经费。 

早在 1968年，Priem和 Guentert就通过数值 

积分求解守恒方程来处理液体火箭燃烧不稳定问 

题。随着计算流体力学 (CFD)的发展，许多学 

者都对燃烧问题进行了数值研究。我国庄逢辰院 

士和他的同事们对液体发动机的喷雾燃烧进行了 

较为系统的研究，并与同事们一起论证 PISO算 

法适合用于仿真氢氧火箭发动机不稳定： 烧。 

本文主要考虑了 一 两方程湍流模型和喷雾 

模型对氢氧火箭发动机不稳定燃烧仿真结果的影 

响，通过理论分析和试验数据比较，得出了较合 

理的、能够捕捉氢氧火箭发动机不稳定燃烧过程 

中压力振荡的计算模型。 

1计算模型 

采用等价环形燃烧室代替实际发动机进行燃 

烧过程的仿真研究，考虑 EBU湍流燃烧模型和 
一 步化学反应模型。 

1．1控制方程 

气相用 带有 化学反应 源项 和蒸 发源项 的 

Reynolds时均二维 N—S方程组来描述 ： 

+ + (1) d d d
v 

式中：Q是原始变量的矢量；E和F是组合变量 

的矢量；日是源项。Q，E，F和 日的表达式详 

见文献 [7】。 

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： 

： _3． J J Iv-L／ (2)d
t 8 P r

p 

一  

式中：c。为液滴阻力系数；r。为液滴半径；V， 

分别为气相和液滴的速度矢量。详见文献 【8】。 

用完善的压力隐式算子分裂PISO (the ex— 

tended pressure—implicit of splitting operator algo- 

rithm)算法求解上述控制方程，提高了计算的精 

度和稳定性，文献 【6]已验证了PISO算法能很 

好地模拟燃烧室内不稳定燃烧现象。 

1．2湍流模型 

1．2．1标准k-s模型 

在关于湍动能 k的方程的基础上，再引入一 

个关于湍动耗散率 的方程，便成了两方程后一 

模型 ，称为标准 k一 模型 ，由 Launder and 

Spalding 1972年提出，标准 后一 湍流模型的输 

运方程如下： 

+ =去 IX+~-)Ok]+ 亡} d ． d ．f、 
G +G6— 一】，肘+ (3) 

+ =毒[(／x+-- mcqx cq参x 1+ a￡ l＼ 7 l 

c (Gk+C3s G —C2 p}+s (4) 
1．2．2 RNG 一￡模型 

标准 一 模型中假设粘度系数为各向同性的 

标量，而实际湍流是各向异性的张量，所以它存 

在一定的缺陷。针对标准 k一 模型的缺陷， 

Yakhot和 Orzag对其进行了改造 ，提出 RNG k-s 

模型，使得该模型可以更好地模拟应变率及流 

线弯曲程度较大的流动。其输运方程如下： 

+ =嘉 熹1+Gk-pOt Ox Ox s ．【 “ “d J 
(5) 

监
Ot + = 

oax
,f 簧] } 一 } 西t l⋯“ J一 

(6) 

1．2．3 Realizable后一 模型 

T．H．Shit和w．W．Liou等 提出了Realizable 

后一 模型，改变湍动粘度公式和 方程，使得模 
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能够更好地体现能量转换。其输运方程如下： 

+ =嘉 址Grk)誓I+Gk-p 【7) a a a 【＼ ／d ．J 

+ = 
o-

1 
ax l+jOt d d l＼ j 

pClE~-pC2_ (8) 
+ V 

1．3雾化模型 

1．3．1液滴碰撞模型 

本文所考虑的是 O’Rourke提 的统计性质 

的液滴碰撞和聚合模型。两个液滴组 (分别用 L 

和 表示，假设 ，J组有 f个液滴，s组有 s个液 

滴，且l大于 。L组和s组发生碰撞的概率服从 

泊松分布)发生碰撞后有两种情况：合并和反 

弹。决定碰撞结果的临界值计算公式如下： 

、／ f ，1．o1 (9) 
式中：f-_r3-2．4 2．7r，F=FL ；We=p (M， 一M ) ，0r。 

实际碰撞参数P=(r， +r )、／ ，其中l，为平 

均偏差，当 ，J< 时，液滴合并，否则反弹。若 

碰撞后反弹，则 L组和 组中各有 s个液滴参加 

碰撞 ，但 组有 1-s个液滴未受影响，参加碰撞 

后的液滴速度为： 

： 【 -±! ± -二兰 i f 1 
ml+m2 ＼ + 一、／ ．．． 

(101 

若碰撞后合并则新液滴直径和速度分别为： 

r = ) = 
l_3．2 TVB液滴破碎模型 

TVB液滴破碎模型是 Taylor根据振荡和变形 

与弹簧／质量系统之间的相似性提出来的，表面张 

力类似于弹簧的恢复力，气动力类似于作用在质 

量系统上的外力，液体的黏性力相当于阻尼力。 

其方程如下： 

=  

CF~ u．I,2
一爷I，一 ⋯) 

各个参数的意义及计算公式见文献 fl3]，其 

中常数设置为：C ，=03，C ：8，Cd=5，C =0．5。 

TAB模型认为，只有当y大于 1时才会发生液滴 

的破碎。 

采用不同的湍流模型与雾化模型的组合形 

式，研究湍流模型与雾化模型对氢氧火箭发动机 

燃烧不稳定性仿真结果的影响。湍流模型和雾化 

模型的组合安排如表 l所示。 

表 1不同算例中计算模 发排表 

Fab．1 Arrangement oI models in ditt}erent calculation examples 

2 网格与边界条件 

计算网格及喷嘴结构如图J所示。喷注器结 

构一维等效简化后，喷注 上有 l0组喷射单元， 

每绀喷射单尢采用双绀元同轴直流式喷嘴结构。 

中心为液氧人 I，两侧为气氢入口。 

为保证网格的正交性及便于控制疏密，采用 

TTM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{ IlLly刚e 3点 P 

的位置如图 l中黑点所示。 

文 中所用算例入 口参数设置 为 ：混合 比 

5．31、喷射氢温 120 K、喷射氧温 100 K、氢流量 

为 21．7 kg／s、氧流量为 l15 kg／s、氢喷前压力为 

87．5 atm、氢喷嘴乐降为34 atm。每个液氧喷嘴入 

口每个时问步长向燃烧室喷入一组初速度和初温 
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相同而粒径随机分布的液氧液滴，液滴尺寸分布 

服从 Rosin—Rammler模型，氧液滴平均直径为 。 

InjectorExit(X10) ： ：： 

图 1计算网格及喷嘴结构 

Fig．1 Calculation grid and structure of the uozzle 

气氢喷嘴人口给定气氢的质量流量 、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；轴对称边 

界上径向速度为零，其余变量径向梯度为零。 

液滴直径分布采用Rosin—Rammler分布模型 

时，氧液滴初始平均直径设为 10 Ixm。 

3燃烧稳定性的理论分析 

燃烧室内发生高频不稳定燃烧时，经常伴有 

燃气的振荡现象，科研人员在研究高频不稳定燃 

烧时，常以燃烧室内压力、温度和速度等参数的 

周期性振荡为研究对象。但即使在正常燃烧的情 

况下，液体推进剂的燃烧也不是完全均匀和平稳 

的，但稳态燃烧与不稳定燃烧之问存在本质上的 

差别：①发生不稳定燃烧时，燃烧室压力振荡具 

有明显的周期性，且不同位置的振荡有一定的联 

系，振荡能量集中在某几个固有频率的振荡上， 

而稳态燃烧时，各位置的振荡互不关联，振荡能 

量散布，其脉动的总效应趋于零；②发生不稳定 

燃烧时，压力振荡幅值较大，通常在平均压力的 

5％以上 ，稳态燃烧随机扰动幅值较小；③不稳 

定燃烧，特别是高频不稳定燃烧，对发动机具有 

破坏性，而稳态燃烧的噪声不会对发动机的工作 

带来严重影响。 

1)燃烧稳定性的判断 

美国Jobh P．Wanbainen等人通过大量的试车 

数据，总结出了氢氧火箭发动机燃烧不稳定性的 

判别关系式： 

W
ref[ ] 1i-)“ (12) 

式中：却 和P 为氢喷嘴压降和氢喷射密度 ；D。 

和P 为氧喷嘴直径和液氧喷射密度；O／F为混合 

比；g为重力转换因子。 

文献 [7]对式 (12)中单位统一化后，得到 

当 W <31．4时，燃烧是不稳定的，否则燃烧是 

稳定的。 

若氢喷射密度取 15．40 kg／m ，液氧喷射密 

度 1 140 kg／m。，g取 9．8，由式 (12)计算得本 

文的 约等于 15，小于31．4。所以，本文算例 

的燃烧过程是不稳定的。 

2)高频振荡频率分析 

当发生高频不稳定燃烧时，其振荡频率往往 

与燃烧室内声学振荡的固有频率相近。因此，可 

根据燃烧室的声学特性计算各振型的频率及振幅 

分布规律。 

由圆柱形燃烧室内的波动方程出发，可推导 

出各种声学振型的固有频率： 

厂———_ _— — 

：  ：争＼／(≯J+f ) (13) 
上式中下标 仇，n及 q分别表示切向、径向、纵 

向振型的阶数；C为燃烧室声速；L ．和 分别表 

示燃烧室长度和直径 ； 是 m阶贝塞尔函数 

对 r的倒数的解，其值如表 2。 

表 2 0／_ 值 

Tab．2 Value of仪⋯ 

1．12l 97 

1．697 0 

2．134 6 

2．551 3 

表 3燃烧室内固有频率 

Tab。3 Natural frequency in combustion chamber 

3  1  3  8  

8  6  2  2  

3  2  9  9  

2  7  ●  1  

3  3  4  4  

l  0  4  5  

3  4  3  1  

3  l  7  1  2  7  6  

2  2  3  3  

1  2  3  

O ％ " 5 9 3 0 O 1 

O  1  2  3  
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纵向振型：令m和n为0，代入固有频率公 

式得纵向振型： 4计算结果分析 

争 (14) 
径向振型：令 m和q为0，代入固有频率公 

式得径向振型： 

。=争 (15) 

切向振型：令 n和q为0，代入固有频率公 

式得切向振型： 

Loo- C (16) 

根据声速计算公式c=、／ ； 为比热比； 

R为气体常数；T为温度，可得内声速约为 1500 

m／s。燃烧室等效长度 ．约为293．0 mm，直径r 

为 171．5 mE，令 m， 和 q分别为 0，1和 2计 

算所得燃烧室内固有频率见表 3。 

图2是各算例中压力监测点的压力振荡图。 

由图可见，采用不同的湍流模型和雾化模型时， 

燃烧室内压力分布不相同。case1，case2和 case3 

中监测点的压力的平均值和振幅都很大，不符合 

实际情况。casel—l，case3—1，case1—3和 case2— 

3中监测点压力随时间的振荡幅值很小，没有超 

过 5％的起伏变化 ，所以这些算例没有捕捉到燃 

烧室内的压力振荡现象。ease1—2，case2—2，case 

3—2和 case3—3四个算例中监测点压力随时间的 

变化表现为持续的、有规律的振荡 ，说明这些算 

例能够捕捉燃烧室内压力振荡情况。下面通过分 

析压力振荡频率，进一步分析不同算例对压力振 

荡情况的模拟能力。 

130． 

120 

昌 

苗lIO． 

l 

90 

图 2压力振荡随时问的变化图 

Fig．2 Variation of pressure oscillation with time 

图3是上述不稳定燃烧的四个算例的压力脉 

动幅值相对变化及其频率分析图。由图可见， 

case1—2，case2—2，case3—2三个算例中所用的计 

算模型能够捕捉到燃烧室中的压力振荡，但不能 

很好地体现 振荡频率；而 case3—3中压力振荡 

情况和频率都能够得到很好地体现，计算得出压 

力脉动相对振幅约为±9％，振荡主频为 1 755 Hz 

和3 509 Hz。将case3—3计算结果与理论分析对 

比可知，所发生的压力振荡可能是一阶和二阶切 

向振荡，而仿真所得振荡频率小于理论分析值的 

原因可能有：①计算燃烧室固有频率时内声速被 

设定为一个常数；②仿真所得振荡频率是不稳定 

燃烧过程中的主要频率，燃烧室内可能还存在纵 

向和径向振荡，但不是不稳定燃烧的主要原因。 
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銎 

壹 

暑 

f／kHz 

f／kHz f}kHz 

图3 casel一2，case2—2，case3—2及 case3—3的 

压力振荡及频率分析图 

Fig．3 Pressure oscillation and frequency anal~sis for 

ease l一2，ease2—2，ease3—2 and case3—3 

综上可知，只考虑 TVB液滴破碎模型的三 

种情况能够捕捉到燃烧室中的压力振荡，但不能 

体现出振荡频率，而采用 Realizable k-d~~湍流模 

型不考虑液滴碰撞模型和 TVB液滴破碎模型时 

不但能够捕捉燃烧室内压力振荡情况，还能够很 

好的得出振荡频率的分布情况。 

5 结论 

本文对氢氧火箭发动机不稳定燃烧过程进行 

数值仿真，分析比较了湍流模型和雾化模型对仿 

真结果的影响。结果表明：只考虑 TVB液滴破碎 

模型的三种情况能够捕捉到燃烧室中的压力振 

荡，但不能体现出振荡频率；而采用 Realizable 

一  湍流模型而不考虑液滴碰撞模型和TVB液滴 

破碎模型时，不但能够捕捉燃烧室内压 勺振荡情 

况，还能够很好地得出振荡频率的分布情况。 
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