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摘 要：对液氧／甲烷火箭发动机燃烧稳定性进行了数值仿真研究，比较分析了甲烷喷射

温度对其燃烧稳定性的影响规律。结果表明：在222 K，224 K，226 K，228 K，230 K和234 K

时，发动机燃烧稳定性较好。
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Research on effects of methane injection temperature on

combustion stability
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Abstract：A numerical simulation research on combustion stability of LOX／methane rocket en—

gine was made．The effects of methane injection temperature on the combustion stability are analyzed

and compared in this paper．The results show that the combustion stability of the engine is better at

222 K，224 K，226 K，228 K，230 K and 234 K．
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0引言

液氧／Ep烷有接近液氢／液氧的特性⋯，如喷嘴

雾化液滴细、蒸发快、燃烧效率高、稳定性好、

无毒、无污染；此外，甲烷密度约为氢的6倍、

价格是液氢的l％，贮箱远比液氢贮箱轻，且在

烃类燃料中，甲烷粘性最小、比冲最高。液氧／甲

烷推进剂火箭发动机的这些特点，使其在可重复

使用运载火箭动力系统中具有广泛应用前景【21。

1999年美空军提出研制“采用液氧／甲烷推进剂

的低成本重复使用运载器”；目前ATK公司正在

研制用于重返月球计划“乘员探索飞行器”的液

氧／甲烷火箭发动机。欧空局未来运载器准备计划

中明确提出发展液氧，甲烷火箭发动机，且正与俄

罗斯合作进行“VOLGA”研究计划，其主要目标

收稿日期：2013—02—0l；修回日期：2013—05—10

作者简介：任正达(1988一)，男，硕士研究生，研究领域为液体火箭发动机燃烧不稳定性

万方数据



箜!!鲞箜兰塑 堡垂垄兰兰二』些塑墼堕垒窒塑丝塑壅堑墼壁墼型塑塞丝窒兰：—：』
是进行可重复使用运载火箭或大型助推器液氧／甲 型，在保证精度的情况下减少仿真的计算量，且

烷火箭发动机研究。作为液氧／甲烷火箭发动机发 在液氧／甲烷等低温推进剂火箭发动机湍流燃烧过

展的重要基础，了解发动机燃烧稳定性特征，对 程仿真中广泛应用翻。

优化设计喷注器、预防和控制不稳定燃烧等具有 湍流动能k方程：

重要耄盖套动棚燃．隧稳定性的因素很舅融晦 砉(圳+毒(p⋯=毒(等等心叩占 (3)
影响发动机燃烧稳定性的因素很多，例如气 a￡1 ’以，。 ⋯哆、吒d薯7

“。 一

液喷射速度比、动量比、室压以及混合比等，喷 湍流耗散率s方程：

翥翼黔鬻燃，繁嚣篡立lpe I+3t 击(p呼占)：去(等等)+Cl旦k G‘芷k剂雾化、混合过程中的传热特性，从而对蒸发、 砒．、P甲卜-舐，、吒吃厂ul
‰u2

燃烧过程产生影响，因此，本文重点考虑了甲烷
’ 。

(4)

入口温度对发动机燃烧稳定性的影响规律。 Gt为湍流动能生成项：

1控制方程

液氧／甲烷火箭发动机燃烧室内的燃烧是湍流

两相燃烧，推进剂在喷人燃烧室时，氧是液态

的，甲烷是气态的。

在数值计算时，用带有化学反应源项和蒸发

源项的Reynolds时均二维N—s方程组描述气相

流动：

掣+堕+望：H f1)
d￡ d戈 d)，

式中：Q为原始变量的矢量；E，F是组合变量

的矢量；H是源项。Q，E，F，H的表达式详见

文献[4】。

忽略颗粒的旋转及流场中速度梯度产生的升

力、Magnus力及重力等的作用下，采用拉格朗

日坐标系下的液体控制方程描述液相流动：

监毒}鲁卜V。旧VI)) (2)dt8
pp rp

9’、 ”4 ⋯7

式中：CD为液滴阻力系数；rp为液滴半径；V，V。

分别为气相和液滴的速度矢量；P，P。分别为燃

烧流场中气相密度和液氧密度。

2物理模型和计算方法

2．1湍流模型

火箭发动机燃烧流动过程处于剧烈的湍流状

态，因此在仿真计算中必须考虑湍流对气相燃烧

速率的影响。本文采用RNGk—s双方程湍流模

q辛屹吁善韵{等+鲁)等 e5，

湍流粘性系数：

“=竽 (6)

有效粘性系数：

槲帆 (7)

式中：C。=0．0845；盯。和盯。分别是湍动能后和耗

散率s对应的Prandtl数；Cl=1．42；C2=1．68。

2．2喷雾模型

液体火箭推进剂大都是经过喷注器雾化成细

小液滴后蒸发燃烧的。喷注器的作用是要产生一

定的喷雾尺寸分布、流场强度分布和混合比分

布，以同时满足液体火箭发动机的性能、稳定性

和相容性的要求。因雾化过程比较复杂，常根据

冷试或经验，采用Rosin—Rammler分布【4I得到喷

嘴人口雾化尺寸分布：

鲁8。d～p㈦) (8)

引入同轴直流喷嘴雾化模型：

。一≯)＼／箍 (9)

式中：OIF为混合比；A．，为甲烷喷射截面积；t

为甲烷喷射温度；P。为室压；／1．。为甲烷分子质

量；R为气体常数；k为常数。

根据相应的工况条件和喷嘴结构，由上式得

出液滴质量中间直径D。后，再利用Rosin—

Rammler分布获得更精确的雾化尺寸分布。

万方数据



38 火箭推进 2013年8月

2．3蒸发模型

对于液氧液滴的蒸发过程，常压下的液滴蒸

发理论是基于准定常分析，这时的液体和气体之

间的密度差别很大，液相较气相的输运速度要小

很多。而在高压下，液体和气体的密度趋于同一

量级。当燃烧室压力高于液滴的临界压力时，液

滴预热到平衡温度所占的时间增加，液滴基本上

处于非定常的加热过程，同时，液滴温度可能接

近、等于甚至超过临界温度，这时液滴的蒸发潜

热趋近或等于零，如果采用常压液滴蒸发理论，

蒸发速度将变为无穷大：

本文采用高压蒸发模型f4J，考虑实际气体效

应、液滴界面内移和液滴密度变化，运用SRK

状态方程计算液氧／甲烷在超临界环境下达到气一

液平衡时甲烷和氧在两相中的摩尔分数以及液氧

的蒸发热随液氧表面温度的变化情况，运用扩展

对比状态理论计算气相及液相甲烷和氧的混合物

的PVT属性、粘性及导热系数，提高了液滴蒸发

速度及喷雾燃烧过程的计算精度。

2．4燃烧模型

甲烷与氧气的反应，包括20多个组元、200

多个化学反应吲。如果全部考虑这些组分和反应，

则带来的反应计算量会过大，为了简化计算节省

时间，本文考虑一步的全局化学反应：

CH4+20：=CO二+2H20 (10)

发动机燃烧过程化学反应速率形。。采用湍流

脉动机制尺Ⅲ和Arrhenius机制R。。控制：

W(H=rainf}尺瞅I，J尺A。J) (11)

2．5计算方法

流体流动控制方程应用有限体积法离散其通

用形式，应用压力隐式算子分裂(PISO)算法求

解In：PISO算法包含一个预测步和两个修正步：预

测步中没有计算压力值，PISO算法采用了压力速

度耦合方式，成功地抑制了求解过程中出现的压力

振荡，并用二阶迎风格式提高计算精度和稳定性。

3网格和边界条件

从发动机推力室喷注器面板到喷管出口空间

区域为计算区域，喷注器面板上布置两圈共18

个同轴直流喷嘴(外圈12个，内圈6个)，中心

对称分布。把推力室二维等效简化后，喷注面上

有2组喷嘴，每组喷嘴均采用双组元同轴直流式

喷嘴，中心为液氧人口，两侧为气态甲烷入口，

计算网格如图1。为了增加计算的准确性，对喷

嘴出口处和喉部进行了加密处理。监测点0处的

坐标为(4．5 mm，49．4 ram)。

黑4凹．o
GCH‘喷嘴2

I刳l燃烧窜刚恪

Fig．1 Mesh of eombustor

每个液氧喷嘴在每个时问步长向燃烧室喷人

一组初速和初温都相同而颗粒直径分布服从

Rosin—Rammlm·函数的液氧液滴。出rI取外捅值

边界条件；壁面取无滑移条件。

燃烧室压力为7．07 MPa；混合比为3．77；氧

喷射温度为99 K；单个甲烷喷嘴流量为0．098 kg／s；

单个氧喷嘴流量0．366 kg／s；甲烷喷射温度的取

值范围是190～280 K，每隔10 K取一个值。

4计算结果分析

甲烷喷射温度不同时，液氧／甲烷火箭发动机

燃烧过程计算所得结果有明显不同。当甲烷喷射

温度为190 K，200 K，210 K，220 K时，监测

点处的压力振荡幅度都很小，并且有随时间继续

减小的趋势；230 K时。i皿Ih-,测,"点处的振幅很小，此

种工况可视为稳定燃烧；240 K，250 K，260 K，

270 K。280 K时，监测点处一直处于剧烈的振

荡，幅度甚至可达50％以卜，可判断出现了不稳

定燃烧。在以上10种]：况中选取具有代表性的3

种工况，甲烷喷射温度分别为200 K，230 K，

250 K时的压力振荡如图2所示。

通过观察所得10种T：况计算结果，推测可能

存在一个甲烷喷射温度区问，在该区间内发动机

能够稳定燃烧：为了进一步探索该区间的存在性，

在230 K的上下分别间隔2 K取不同10组数据进

行计算。仿真结果显示，在甲烷喷射温度分别为
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222 K．224 K，226 K，228 K，230 K，234 K时发 分布无规律，这也说明了液氧／甲烷火箭发动机对

动机燃烧稳定性较好，在220 K，232 K，236 K， 甲烷喷射温度的变化是十分敏感的：222 K，232 K

238 K时监测点处出现较大幅度的震荡?在222～ 和234 K时的压力振荡见图3。

234 K这7个连续的甲烷喷射温度中，只有在 232 K和250 K时的主频分布图如图4，两

232 K时发生剧烈振荡，使得这一系列甲烷喷射 种喷射温度时的振荡主频分别为122．07 Hz和

温度产生间断点，因此发动机稳定燃烧的甲烷喷 146．48 Hz，与文献【8]所得数据相近，均为频率

射温度区间为222～230 K，并且在234 K这一温 低于200 Hz的低频燃烧不稳定类型，可知此仿

度时燃烧稳定性也较好=仿真所得稳定燃烧温度 真结果具有一定的可靠性：
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造技术，2007(2)：1—10．

5结论

本文基于液氧／甲烷火箭发动机二维等效简

化，仿真计算了发动机燃烧过程，分析了甲烷喷

射温度对发动机燃烧稳定性的影响规律。结果表

明：在222 K，224 K，226 K，228 K，230 K和

234 K时，发动机燃烧稳定性较好。说明可能存

在这样的甲烷喷射温度区间，在该区间内发动机

能稳定燃烧，反之，工程设计时应避开不稳定燃

烧区间。
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