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环槽式过氧化氢牒 油气液喷注器研究 
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摘 要：对环槽式过氧化氢／煤油气液喷注器进行了理论分析和数值仿真计算。介绍了环 

槽式过氧化氢／煤油气液喷注器热试车情况，试验燃烧室压力 l 2 MPa，混合比7~9，获得了 

燃烧效率、点火性能、燃烧稳定性、喷嘴特性及混合比等重要参数。 
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Investigation of circular slot hydrogen 

peroxide／kerosene inj ector 
PAN Liang，NIE Song，LIU Ye-kui 

(Beijing Aerospace Propulsion Institute，Beijing 100076，China) 

Abstract：The circular slot hydrogen peroxide／kerosene injector is analysed theoretically and 

modeled numerically in this paper．The hot tests of the hydrogen peroxide／kerosene injector are pre— 

sented，in which the chamber pressure is 1-2 SPa and the mixture ratio is 7-9．Some key parameters 

such as combustion effi ciency，ignition characteristics，combustion stability，nozzle characteristics and 

mixture ratio were obtained． 
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0 引言 

在上世纪 30—40年代过氧化氢开始被应用于 

液体火箭发动机Il_，进人 9O年代后，过氧化氢发 

动机因其具有高密度比冲、绿色环保、常温可贮 

存及操作安全方便等优 [21，再次引起世界的广 

泛关注，知名的有俄罗斯的 PH一16117发动机、 

诺思罗普·格鲁曼公司的TR108发动机[31、Aerojet 

公司为美国空军研制的ARRE发动机以及 NASA 

提出的USFE上面级发动机 】。本文通过仿真计 

算和试验，对环槽式过氧化氢／煤油气液喷注器进 

行研究，获得了燃烧效率、点火性能、燃烧稳定 

性、喷嘴特性及混合比等重要参数。 

针对过氧化氢／：谋油气液喷注器，国内多家单 

位开展了相关研究 ：上海某研究所从 1993年就 

开始对过氧化氢点火技术进行研究[蜘；林革和凌 

前程等对两股自击式喷嘴、喷注孑L均布直喷式喷 
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嘴及喷注孔均布内部带溅板式气液直流喷嘴进行 

了点火试验研究同；王振国等对撞击内混式喷嘴、 

同轴剪切式喷嘴及同轴离心式喷嘴进行了点火试 

验研究嘲；北京某研究所对过氧化氢／煤油气液喷 

注器 的研究 进行 得 比较深 入 ，不但 进行 了 

35 000 N泵压式发动机 50 s地面全系统热试车， 

而且还进行了 5 000—11 000 N变推力发动机 3× 

550 s热试车，喷注器最多进行了6次起动，累 

计试车时间达 1 730 s。 

1气液喷雾燃烧过程分析 

喷注器是推力室最为核心的组件 ，它将推进 

剂喷入燃烧室中，使其雾化和混合，实现稳定的 

燃烧。环槽式过氧化氢／煤油气液喷注器为一体式 

面板 ，由煤油 自击喷嘴和过氧化氢燃气喷孔组 

成 ，煤油通过进 口接管嘴进人环形煤油集合器， 

然后通过多个径向通道由侧向进入喷注器中，过 

氧化氢燃气通过喷注器上的环槽形喷嘴进入燃烧 

室中，与喷人的煤油自燃燃烧。 

液体火箭发动机喷雾燃烧过程是一种极其复 

杂的物理化学过程，具体到环槽式过氧化氢／煤油 

气液喷注器，该过程主要包括：煤油的雾化过 

程、煤油液滴的蒸发过程、煤油蒸气和过氧化氢 

高温分解燃气的混合过程以及化学反应过程。 

1．1雾化过程 

推进剂雾化对燃烧的完全性和稳定性有极大 

的影响，良好的雾化有利于燃料与氧化剂的混 

合，进而提高燃烧效率，一般推进剂的液滴平均 

直径应在 25～500 m之间【9】。 

本文研究的煤油喷嘴为两股直流 自击式喷 

嘴，是液体火箭发动机中比较简单的喷嘴形式， 

针对这种喷嘴的液滴直径计算公式有很多，本文 

中采用的公式如下【·q： 

， 1．83 14-0．009238a 口
30 ——————— ———————■———■————— 

0．3(Vj，dj)+o．0125K 1(P ) 

K_【 粹] 

式中：d加为液滴体积中径，cm； 为煤油射流直 

径，cm； ；和 分别为射流速度和喷射区环境气 

体的速度，cn4s；p 和p耐分别为空气密度和燃烧 

室喷注面附近的实际燃气密度 ，~cm3； ， ，P 

分别为动力粘度、表面张力和密度；下标 Heptan 

为庚烷；下标 i为煤油射流。 

由公式 (1)和公式 (2)算得煤油液滴体积 

中径约为 100 m，符合一般推进剂液滴平均直 

径的范围，说明本文研究的煤油喷嘴雾化符合使 

用要求。 

相应的喷雾尺寸分布表达式为： 

署_( d) e矗 地 (3) 一I 30』 
1．2蒸发过程 

煤油液滴不能直接在液态下燃烧，实际的燃 

烧过程是煤油液滴在高温燃气的扩散和热传导下 

不断蒸发，其表面被一薄层煤油蒸气包围，煤油 

蒸气不断向外扩散，而过氧化氢燃气则不断向里 

扩散，在某个扩散半径处形成可燃混合气而开始 

燃烧。蒸发过程主要取决于周围燃烧产物向液滴 

的传热强度。 

1．3混合过程 

推进剂的混合过程是液相混合伴随气相混合 

的过程，因设计的燃烧室的长度与直径之比只有 

2_4，而建立稳定的混合比分布型面需要几十倍直 

径的长度[9]，因此喷注器的喷嘴排列和基本喷注 

单元的设计对整个混合过程起决定性作用。为了 

保证身部传热安全，设置了大气量的边区气膜， 

根据分区流管模型计算的环槽式过氧化氢／：噪油气 

液喷注器混合比分布效率为 0．9。 

1．4 化学反应过程 

对于煤油和过氧化氢燃气主要包含 C，H及 

0 3种化学元素，在进行化学反应热力计算时可 

采用化学平衡常数法。计算的前提条件为：推进 

剂在燃烧室内燃烧完全，是绝热等压过程；燃烧 

产物是均相混合气，遵守理想气体定律；燃气在 

喷管内的膨胀是等熵、极限化学平衡的一元流。 

通过编制的热力计算软件计算得到了燃烧产物以 

及各组分的分压。 
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3．2．2 燃烧稳定性 

燃烧稳定性是液体火箭发动机研制过程中非 

常关注的一个问题，通过查看试车录像和分析试 

验数据，环槽式过氧化氢／煤油气液喷注器在各次 

热试车中火焰平稳。表 2中列出了各次试验室压 

粗糙度数据，由表 2可知，各次试验室压粗糙度 

均小于 2％，室压稳定。图6为典型变推力试验 

振动时域统计图，
． 

， ． 及
． 
分别是推力室头部 

轴向、径向及切向 3个振动测点，推力室振动情 

况随工况变化而变化，推力大时振动也大。对变 

推力试验各段综合加速度进行统计，推力室头部 

测得的均方根值在 10～20 g，发动机机架上测得 

的均方根值为3～8 g，发动机振动较小。 

3．2．3 喷嘴特性 

由于环槽式气喷嘴截面积大，故过氧化氢气 

喷嘴压降很小 (见表 3)，喷嘴流量系数平均值为 

0．9。在变推力试验中煤油喷嘴压降根据煤油流量 

变化而变化，平均值为 0．6。 

3．2．4 燃烧效率 

燃烧效率是发动机重要的性能参数，试验结 

果表明，在变推力试车过程中燃烧效率在 0．9— 

0．92间波动 (见图7)，燃烧效率试验值与理论分 

析值相符。 

表 2 室压粗糙度统计表 

Tab．2 Roughness statistics of chamber pressure 

表 3喷嘴压降统计表 

Tab．3 Statistical table of nozzle pressure drop 

图 6典型变推力试验振动时域统计 

Fig．6 Vibration time domain in typical variable thrust test 

3．2．5边区混合比 

通过再生冷却夹套温升反推得推力室边区混 

图7 典型的变推力试验燃烧效率曲线 

Fig．7 Curve of combustion efficiency in 

typical variab le thrust test 

合比，再根据边区混合比推出喷注器最外圈喷注 

单元计入边区的百分比，结果见表 4。 
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表4 边区混合比统计表 

Tab．4 Statistics of mixture ratio in border alga 

由表 4可以知，热试车时环槽式过氧化氢／煤 

油气液喷注器的最外圈喷注单元计人边区的百分 

比均小于 20％，根据以往研制经验该比例进一步 

增加对身部热防护也是安全的。因此，可以通过 

调整喷注器的设计，降低边区混合比，进而提高 

燃烧效率。 

4 结论 

11通过理论分析得到了煤油液滴体积中径及 

相应的喷雾尺寸分布，并通过热力学计算得出了 

燃烧产物分压及物性等参数。 

2)对热试车无法研究的燃烧室内燃烧及流动 

过程进行了数值模拟，可以看出受到喷注器几何 

形状的限制，推进剂燃烧不是很均匀，燃烧室内 

温度最高处主要出现在身部收敛段入口。 

3)成功地进行了 5 000～11 000 N变推力 

3x550 s热试车，喷注器累计试车时间达 1 730 S。 

有效考核了环槽式过氧化氢／煤油气液喷注器的点 

火起动、燃烧稳定性及喷嘴特性，获得了燃烧效 

率和边区混合比等重要参数。 

4)今后将通过调整喷注器的设计，降低边区 

混合比，提高喷注器的燃烧效率。 
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