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液氢／液氧火箭发动机尾焰流场特性仿真研究
乔野，聂万胜，丰松江，蔡红华，吴高杨
(中国人民解放军装备学院，北京101416)

摘 要：为研究液氢／液氧发动机燃烧尾焰射流流动特点，采用耦合了Realizable k-e湍

流模型、液氢／液氧单步化学反应的N—s方程，化学反应速率采用湍流脉动机制和Arrhenius

机制控制，运用PISO算法对液氢／液氧火箭发动机在地面发射阶段的燃烧尾焰射流流场进行了

一体化仿真计算，得到了液氢／液氧发动机燃烧尾焰射流近场激波系结构，并与理论分析结果

进行对比，证明了算法的有效性和正确性．分析了燃烧尾焰压力场的动态形成过程，捕捉到

尾焰半球形冲击波的发展过程，并认为冲击波为正激波且进行匀速传播。获得了尾焰流场各

项参数的分布情况，为开展燃烧尾焰射流的辐射计算提供数据基础。
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Simulation research on fluid field characte“stics of

LH2／LOX rocket engine plume

QIAO Ye，NIE Wansheng，FENG Songj iang，CAI Honghua，WU Gaoyang

(Equipment Academy ofPLA，Beijing 101416，China)

Abstract：To research the burning plume exhaust flow field of LH2／LOX rocket engine，the N—S

equation is adopted，in which Realizable model and the LH2／LOX one—step chemical reaction are

coupled．The chemical reaction rate is controlled by Eddy—Dissipation and Arrhenius Mechanism．The

integration simulation calculation of the LH2／LOX rocket engine plume during the period of launch

was performed with PISO algorithm，by which the shock wave system structure of the plume jet flow

in the near field is acquired and compared with the theoretical analysis results．The effectiveness and

correctness of this algorithm is proved．The dynamical formingprocess of the burning plume pressure

field is analyzed，the developing process of the hemispheric impact wave has been gain，and it is

considered that the impact wave is a normal shock wave and moves in the uniform velocity．The

distribution of different parameters in the plume field has been acquired，which can provide a data

foundation for the study on radiation of the plume jet flow．
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O 引吾

火箭发动机在燃烧室内消耗自身携带的推进

剂通过喷管产生推力，这一过程伴随大量发光发

热的燃气从喷管喷出，并相继形成第二、第三等

若干个波阵面，即形成了火箭发动机的燃烧尾

焰。尾焰具有高温、高速、大流量的特点，在发

射阶段会对发射场产生很强的冲击干扰和辐射干

扰影响。

国外对火箭发动机尾焰的研究起步较早，但

无论是数值模拟还是试验测量，1 990年前进展一

直较为缓慢。随着计算机技术和数值计算技术的

发展，尾焰的研究取得了大量成果。文献[1—3]

研究了尾焰流场对飞行器弹体受力的影响，文献

[4-6]研究了发动机尾焰流场形成与发展特点，

文献[7-9]研究了发动机尾焰流场的冲击效应，

文献[10—11】研究了发动机尾焰流场的辐射特

性。以上文献为火箭发动机尾焰特性研究及发展

提供了重要基础。以液氢，液氧作为推进剂的液体

火箭发动机反应能量远远大于液氧，煤油发动机和

常规的偏二甲肼／四氧化二氮发动机。同时，由于

氢的分子量极低，液氢／液氧发动机比推力比其他

任何推进剂发动机的比推力都高，并具有无毒、

无污染等优点，因而也是世界各国争相研究的对

象，如美国的J一2发动机、日本的LE一7A发动

机、苏联的RD～0120发动机【12】等都作为运载火箭

芯一级动力系统发动机来使用。但目前，针对液

氢／液氧发动机在地面发射阶段的燃烧尾焰流场仿

真计算还比较少，需要进一步研究。

为了分析航天发射中燃烧尾焰对发射场的影

响，本文以液氢／液氧发动机为模型，考虑燃烧室

内的燃烧反应，建立液氢／液氧发动机燃烧尾焰一

体化仿真计算模型，得到发动机在地面发射阶段

燃烧尾焰流场的各项参数分布特点，为后期分析

尾焰对航天发射的影响奠定基础。

1计算模型与数值方法

1．1控制方程

掣+div(pu咖)：div(f十grad咖)+．s十(1)
式中：西为通用变量，代表M，秽，T等变量；P

为流体密度；U为速度矢量；F。表示对应于咖的

扩散系数；S。为相应的源项。

1．2湍流模型

采用Realizable k-6模型封闭控制方程，其

对射流的仿真模拟可取得同试验数据对比一致的

结果【131。

湍流动能k方程

p百dk=毒[h篑)等h堕Oxj f1堕0x，+皇OX『li]--Ps
(2)

湍流粘性系数方程

吼=c。础知 (3)

式中

～一4+何c。s(}arcc。s(诟形))V两等
(4)

形2去^呵1馨等) ㈣

湍流耗散率占方程

半=音忡罢吲w跏护嘉
(6)

式中：吒_1．2；吒-1．0；cz=1．9；c-珊axl0‘43，三i j；

石=了Sk；s=(2sA)№。
1．3燃烧模型

为简化计算节省时间，本文考虑一步的全局

化学反应：

2H2+02=2H20 (7)

发动机燃烧过程化学反应速率形删采用湍流

脉动机制尺Ⅲ和Arrhenius机制尺^。控制【14】：

Wcs=min(IR删l，IR。。1) (8)

控制方程采用二维N—s方程来描述，其质 1．4计算方法

量、动量和能量方程基本形式为[13]： 本文采用PISO算法进行压力一速度耦合求
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解115～61。PISO算法基于对压力一速度修正的高度

近似，通过引入邻近校正和倾斜校正克服了

SIMPLE算法在完成压力修正方程求解后由于节

点速度以及相应通量不满足动量平衡而不断进行

迭代的问题，提高了计算效率。

2网格与边界条件

图1为尾焰计算网格。计算网格为以发动机

及其尾焰远场为一体的二维轴对称计算区域。图

中OA为发动机人口，给定推进剂的质量流率，

H扣：气气喷注，混合比6．0，燃烧室室压100 atm，

喷管面积比5．0；ABC为发动机固壁面，采用壁

面无滑移边界条件；CDE为环境远场，由于仿真

主要研究地面发射阶段尾焰流动特点，给定环境

压力1atm、环境温度300 K，并且忽略来流速

度；出口EF给定为压力出口边界条件，给定环

境压力以及环境温度；OF为网格对称轴，对称

轴卜-径向速度为零，其余变晕径向梯度为零．

2 4 6 8 10 2 14 6 8 20 22 24

X／m

(ala全流场

、Ill
’

lU局部放人

图1计算网格

Fig．1 Mesh of plume calculation

3计算结果分析

3．1尾焰流场结构分析

图2给出了尾焰流场的马赫数分布。从图中

可以看出由于发动机处于欠膨胀工作状态，在流

场中可以捕捉到清晰的激波系结构。从局部放大

的马赫数分布中可以更加清晰的看到在发动机出

口沿轴线外侧首先形成了P—M膨胀波簇，用以实

现尾焰内部高压到环境低压的顺压梯度；膨胀波

由等压流线反射为压缩波，并汇聚成轴线内侧的

相交激波，相交激波同马赫盘构成了高低压场；

相交激波穿过马赫盘形成了反射激波，并以此构

成典型的三波交点结构，反射激波同马赫盘共同

构成了局部高压场；反射激波再经过尾焰射流边

界的反射，形成膨胀波，由此不断循环，形成了

典型的欠膨胀超音速射流近场激波系结构。这同

文献【17】中给出的理论分析结果完全一致，如图

3所示，证明了计算方法的合理眭和有效|生。

(b)局部放大图

1-P-M膨胀波簇；2-相交激波；3-马赫盘；

4一反射激波；5-高低压场；6-高压场

图2马赫数分布

Fig．2 Mach-number distribution

l—f¨交激波：二一眨州澈：-2：j一，I奇¨，々：

4-反射}0”?k：5一-建／|ff,l 1J引?℃

图3典型欠膨胀燃气射流流场结构㈣

Fig．3 Typical structure of under—expansion

gas flow field。171

3．2尾焰各项流场参数分析

图4和图5给出了不同时刻流场压力云图以

及沿轴线上压力分布。从图4可以直观看出尾焰
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压力场的动态形成过程。在t=O．5～20 ms时，在

发动机m口逐渐形成以发动机出口为球心的半球

形波，此半球形波不断干扰发动机m口外的静止

流体，所到之处会对该处的压力场产生压力突越

(见图5)，由此可以判断此半球形波为正激波，

即尾焰流动过程中产生的初始冲击波，且可近似

认为此冲击波在以恒定速度匀速传播；随着尾焰

冲击波对外界静止流体的不断作用，尾焰欠膨胀

近场激波系结构逐步形成。随着流动的进行，马

赫盘沿轴线不断移动，其(正激波)强度不断发

展；t=20～150 ms时，尾焰欠膨胀近场激波系结

构基本形成，且马赫盘位置基本稳定。

卧圜
燧爹糯、

图4不同时刻流场压力云图

Fig．4 Contour of pressure at different time

．卜Iu

图5不同时刻轴线上压力分布

Fig．5 Pressure distribution on axial at different time

图5中t=150 ms时，流场中最大压力出现在

燃烧室内，达到109．05 atm；燃气流m发动机后，

进人高低压场，燃气先膨胀后压缩，压力先降到

低于环境压力后，再在马赫盘(正激波)的作用

下急剧升高，进入高压场；在高压场中，压力达

到一个极大值(3．57 arm)后逐步降低；燃气压

力通过以上方式不断循环震荡，随着轴向距离的

增大，激波系的强度逐渐降低，震荡越来越小，

最终衰减到1atm。

图6(a)给出了流场的静温分布。图中可以

看出尾焰温度场同压力场具有相似的近场激波系

结构，且流场高温区集中在尾焰的高压场中。随

着尾焰的流动，尾焰温度逐渐降低。

图6(b)b为出口不同位置处流场温度径向分

布。从图中可以看出在X=2 m处为高低压区，随

着径向距离的增大，尾焰先在相交激波的作用

下，温度升高；随后略微膨胀，温度降低，但在

边界复燃作用的影响下，温度有小幅上升；随后

在P—M膨胀波簇的作用下，温度逐步降低到环

境温度。同理，X=4 m处在下一个波节的高低压

场，在相交激波和P—M膨胀波簇的作用下，温

度沿径向先升高后降低，这里复燃的化学反应速

率较低，对温度产生的影响较小。在X=6。25 m

时，随着轴向距离的增加，尾焰中心区域的温度

“震荡式”降低，而尾焰的厚度呈现先增加后减

小的趋势。

()() o 5 l【I j 二0 二5 j

)I]1

发二力饥⋯f 1：川似‘l。I‘处洲I坐形⋯jr，

图6温度分布

Fig．6 Temperature distribution

同。一匝
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图7给出流场速度分布云图。从图中可以看

到速度具有同压力以及温度相反的变化趋势，这

符合欠膨胀流动的基本规律。轴线上，燃气在喷

管中进行膨胀加速，在喷管出口外达到最大速

度，为5 344 m／s；之后，燃气在激波膨胀波的交

替作用下，速度大小上下“震荡”式降低，最终

衰减为844 m／s。

图8给出轴线上HdOJH：0体积分数分布，

从图中可以看出在发动机中H：和0：充分燃烧，

0：余量很少。尾焰流场中，在X=I～12．8 m范围

内，尾焰燃气的组分主要为H：0和H：；由于流

动中的损耗以及和空气中的氧发生复燃反应，H：

的体积分数逐渐降低。在X=12．8～25 m范围内，

尾焰燃气的主要成分为H：O和O：，且O：的体积

分数逐渐增大，这是由于缺少H：而无法发生复

燃反应，从而通过尾焰和空气的掺混，增加了燃

气中O：含量。以上分析为之后研究发射阶段尾

焰辐射特性确定了研究对象，奠定了数据基础。

A’i11

图7速度分布

Fig．7 Velocity distribution

0 3 6 q j二 1j 1 8 11 二4

、_111

图8轴线上HJOJH：0体积分数分布

Fig．8、folume fraction distribution of

HdO#l-120 on axis

4结论

本文采用气气喷注、时均湍流模型对液氢液

氧火箭发动机在发射阶段的燃烧尾焰进行了一体

化仿真计算，得到结论如下：

1)仿真结果同理论分析所得的欠膨胀燃气

射流近场激波系结构基本一致，证明了算法的有

效性和正确性。

2)仿真计算实现了对尾焰压力场形成过程

的动态模拟，认为初始冲击波是通过在发动机出

口形成以发动机出口为球心的半球形波来对整个

尾焰流场进行干扰的；这种冲击波为正激波，会

对压力场产生压力突越，且以恒定速度进行匀速

传播。发动机出口处，马赫盘(正激波)随时间

的推移沿轴向发展运动，其激波强度逐渐增大，

并最终趋于稳定。

3)仿真得到了尾焰流场压力、温度、速度、

马赫数以及各个燃气组分的分布情况，所得结果

为进一步研究该型发动机发射阶段尾焰的冲击特

性和辐射特性奠定了基础。
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图9优化后流线图

Fig．9 Streamline diagram after optimization

从图中可以看m，相比优化后，优化前喉管

中的漩涡体积较大。漩涡会带来能量损失，使泵

效率降低。

5结论

采用多参数优化方法，对中心射流泵4个设

计参数号|生能之间的关系进行了分析，以效率最

高为目标，得到了最优的设计参数，优化结果对

T程设计有一定指导意义。与传统优化方法相

比，多参数优化考虑了参数之间的相互影响关

系，优化结果更全面、准确，是中心射流泵设计

的一种新方法。
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