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液氧甲烷单喷嘴燃烧性能数值仿真研究
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摘 要：为了研究液氧甲烷同轴剪切式喷注器结构参数变化对燃烧性能的影响，以单喷

嘴为物理模型进行了燃烧数值仿真。研究表明：适当增加氧喷嘴出口壁厚和增加喷嘴个数均

能提高喷注器燃烧效率，其中增加喷嘴个数对燃烧效率的影响更为显著。
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Numerical simulation of combustion performance

ofLOX／methane single nozzle

LIU Hong-zhen，TIAN Yuan，SUN Ji-guo
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Abj蛐随ct： In order to study the influence of structure parameter change of CO—axial shear

LOX／methane injector on its combustion performance，a single nozzle is taken as a physical model to

carry out the combustion numerical simulation．The research shows that the appropriate increase of

the wall thickness at outlet of LOX nozzle and addition of the nozzle quantity can improve the com—

bustion efficiency of the injector，and the effect of addition of the nozzle quantity on the combustion

efficiency is greater．

Ke胛orda：liquid oxygen／methane injector；single nozzle；combustion performance；numerical
simulation

O引言

甲烷作为火箭发动机的推进剂，具有资源丰

富、供应便捷、无毒无污染、密度比冲高、不结

焦、冷却性能好等优点。因此，液氧甲烷火箭发

动机是具有广泛应用前景的新型动力装置，受到

各航天大国的广泛关注，开展了大量的研究工

作。

喷注器雾化及其燃烧是液体火箭发动机最基

本的过程，也是主要研究内容之一。合理的喷注
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器设计是燃烧装置组织高效、稳定燃烧的关键。

国内外对喷注器的雾化及其燃烧进行了大量研

究。文献【1】利用FLUENT软件对液氧煤油的

单喷嘴稳态燃烧进行数值模拟，并表明适当增加

氧喷嘴出口壁厚和缩进长度有利于燃烧室火焰的

附着并且可以提高燃烧流场的均匀度。文献[2—3]

对液氧气氢非稳态燃烧进行数值模拟，得到了瞬

态下火焰结构特点。文献[3]研究了混合比变化

以及氧喷嘴出口壁厚变化对火焰结构的影响，得

出氧喷嘴壁厚的增加有利于增大液氧与甲烷的掺

混燃烧。文献[4]以液氮和气氦为介质研究了在

超临界状态与亚临界状态下的雾化过程，得出超

临界状态与亚临界状态下雾化的机理：亚临界状

态下液氧具有表面张力，雾化过程中先破碎为液

滴，液滴再进行蒸发；在超临界状态下，液氧雾

化过程将不再产生液滴，而主要表现为不同密度

的组份间通过湍流掺混、燃烧。

为研究喷注器结构参数变化对燃烧效率的影

响，以提高燃烧效率为目的，设计出5种不同结

构尺寸的喷注器。本文以单喷嘴为物理模型进行

燃烧数值仿真，研究不同结构参数变化对喷注器

燃烧性能的影响，并优选出燃烧效率最高的喷注

器。

1单喷嘴方案

计算中采用的单喷嘴均为同轴直流式喷嘴。

图1是喷嘴结构示意图。为研究氧喷嘴出口壁厚

和喷注器中喷嘴个数对燃烧性能的影响，以保持

喷注器总流量不变为原则，设计了5种方案。以

A方案为基准方案，B，C，D三种方案改变氧喷

嘴出口壁厚；E方案增加喷注器中喷嘴个数，反

映到单喷嘴燃烧室模型中即单喷嘴燃烧流量减小

以及单喷嘴燃烧室的半径变小。由喷注器简化到

单喷嘴模型以保持喷嘴密度不变为原则，得到简

化后单喷嘴燃烧室半径尺。表1是单喷嘴的设计

参数表。

受计算量限制，将单喷嘴简化成二维轴对称

计算模型，单喷嘴燃烧室长度以能够充分反映混

合与燃烧特性及流动的充分发展特性为原则。确

定的计算域如图2所示。
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图1单喷嘴结构示意图

魂．1 Structure dilIgram of s／ngle nozzle

表1单喷嘴设计参数表

Tab．1 De8i弘parameters d sia画e no珏Je

水=F——习
图2二维轴对称单喷嘴及燃烧室计算模型

№2 Calculation model of two--dimensional axisymmetric
Bmgle non．1e明d combustion chamber

2物理模型

2．1基本假设

进入燃烧室的甲烷和液氧都处于临界压力之

上，推力室内的流动与燃烧过程是一个复杂的物

性变化过程。基于文献[4]中超临界状态下的雾

化实验做出以下假设：

1)假设甲烷和液氧通过湍流混合、燃烧，

物性只与温度相关，与燃烧室室压相关。

2)液氧的蒸发只是一个体积膨胀过程，与

压力无关，只与温度相关。

3)甲烷与氧的反应速率由湍流混合控制，
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反应速率与混合相关而与温度无关。

2．2湍流模型

计算采用标准的|j}一占模型，控制方程为：

湍流控制方程

軎(圳告(pkvj)=瓦0(、i吼zeff iOk)+Gk节(1)
湍流耗散率方程

詈cp占，音c鹏s，=音(等簧)嵋}G‘譬
(2)

Gk为平均速度导致的湍流动能生成项，具体

表达式如下

G。=面蔷嘶(吾+丢)吾 c3，

湍流粘性系数

蜥：丛 (4)脚=JL 【4)

有效粘性系数

以口韵协 (5)

式中C。，c2，q，or。，吒为湍流模型常数：Cl=

1．44，q=1．92，q=o．09，orI=1．0，吒=1-3。

2．3燃烧模型

计算采用涡耗散模型(Eddy Dissipation

Model)来模拟甲烷与氧气之间的燃烧。模型参

数A=2．0，整体速率由湍流混合控制。

w，=Apmin(Y一，，Y—o一)} (6)

甲烷与氧气反应采用一步总包化学反应机

理。

时还会导致计算结果错误。低温区物性由软件

NIST_refprop8查询得到，高温区物性参数由

NASA科技报告阎内经验公式计算得到，数值计算

过程中不同温度之间物性参数由线性差值得到。

3结果分析

3．1流场分析

图3是5种不同结构喷嘴燃烧室内温度分

布，从图3可见5种喷嘴都能实现甲烷与氧的混

合燃烧，甲烷液氧经5种喷嘴喷射后在燃烧室内

燃烧的火焰结构相似，在喷注器面板附件形成温

度较低的低温回流区，甲烷与氧在接触面进行燃

烧，产生高温燃气。本文模拟液氧甲烷燃烧的火

焰结构与国外研究结果f叼非常相似。图4是氧喷

嘴出口附近的速度矢量图。由图4可以看出，由

于液氧与甲烷的速度差，在氧喷嘴出口壁面附近

形成涡，由此可以使液氧和甲烷在氧喷嘴出口形

成持续的火焰附着燃烧。

k竖鉴!!蟹!IA{臣量萤萤羹匿
B{目董萤冒重垂垂c{国重重震重匪。{臣量萤震霪蘸
E—|量萤羹i蘑区i函》
O O．05 O．1 O．1 5 O．2 0．25

燃烧窜轴向长度／ram

图3燃烧室内温度分布

Fig．3 Temperature distribution in combustion chalnb{譬

CH4+202=C02+2H20 (7)

2．4边界条件

甲烷与液氧喷嘴入口均设为质量流量人口边

界，给定人口的质量流量、总温、各气体组分浓

度、水力直径和湍流强度等参数。出口采用压力

出13边界条件，给定出口压力参数。壁面为绝热

无滑移条件。

2．5物性参数处理

物性参数的准确性不但影响计算稳定性，有 Fi昏4

i

图4氧喷嘴出口附近速度矢量图

Distribution ofvelocity vector at outlet doxygen no固iIe

万方数据



第40卷第1期 刘红珍，等：液氧甲烷单喷嘴燃烧性能数值仿真研究 59

3．2燃烧性能分析

燃烧室内是富燃燃烧，因此燃烧室出口处0：

或H：O组分质量浓度的高低可以反映燃烧效率的

高低。图5是5种类型喷嘴0：组分分布云图。

图6是5种喷嘴H：O组分分布云图。A～D方案氧

喷嘴壁厚分布是0．25 mm，0．35 mm，0．5 mm和

0．75 mm。由图5可见，随着氧喷嘴出口壁厚增

大，加速了液氧与甲烷的掺混燃烧，导致液氧轴

向分布长度变短，液氧消耗加快。

()()j f)．1 0 1 5 0．2 0 25

删：疑+书轴iq【：f生111111

图5 0：组分质量分数分布图

Fig．5 Distribution of 02 111a85 f王action
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图6印蝴量分黼图
啦6 Distributiond H20 mass丘ac'tion

图7是燃烧室内0：组分质量分数沿燃烧室

轴向长度变化曲线。图8是燃烧室内H：0组分的

质量分数沿燃烧室轴向长度变化曲线。由图7可

见，氧喷嘴出口壁厚增加的B，c，D 3种方案在

燃烧室出口处0：的含量均低于A方案。同样由

图8可以看出，在燃烧室出口处B，C，D方案

的H：0的含量均高于A方案，反映出燃烧效率高

于A方案。但当氧喷嘴出口壁厚大于0．35 mm

时，出口壁厚变化对燃烧效率影响不明显。

E方案与A方案相比，喷注器中喷嘴个数增

加。由图5可见，E方案液氧轴向中心柱最短。

从图7和图8可见，E方案在燃烧室的出口处0：

组分的含量最低，H20组分的含量最高，燃烧效

率最高。

1

妊0
^

葛0～
餐0

o 0

燃烧室轴川K俊，mm

图7燃烧室内0：组分的质量分数变化对比曲线

Fig．7 Comparison of mass fraction ch蚰ge

of 02 in combustion chamber

燃烧事轴向长度／mm

图8燃烧窒内H20组分的质量分数变化对比曲线

Fig．8 Comparison of mass fraction cl姗ge of

H20 in combustion chamber

4结论

1)5种喷嘴均能实现甲烷与液氧的混合、燃

烧，流场结构与国外资料基本一致，流场结构基

本合理。

2)增大氧喷嘴出口壁厚和增加喷嘴个数都

会强化氧与甲烷的掺混燃烧。从燃烧效率看，适

当增大氧喷嘴出口壁厚和增加喷嘴个数均可以提

供喷注器的燃烧效率，当氧喷嘴出口壁厚大于

O．35 mm时，对燃烧效率影响不大。增加喷嘴个

数与增大氧喷嘴出口壁厚相比，增加喷嘴个数对

燃烧效率影响更为显著。 (下转第91页)
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发动机试验中采集到的6个热流密度原始数据曲

线以及利用数据处理模块经过计算后得到的热流

密度值。从得到的数据上分析，本系统测量精度

达到试验任务书要求。
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5结论

通过理论研究及多次在试车中的应用，证实

本文提出的辐射式热流测量系统是可行的，测量

精度能满足要求。试验用辐射热流测量系统性能

特点如下：

1)可以同时测量多个热流计测头的热流值，

并都能实时处理；

2)能对各测头的热流进行积分，得到一段时

间区间的热量密度值；

3)能对多个热流测头相应的布局阵列求出总

的热量。

本辐射式热流计可用于空间真空环境的辐射

热流测量，也可用于地面环境的辐射热流测量。
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