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隔板喷嘴排列方式对推力室燃烧流场影响研究
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(中国人民解放军装备学院，北京101416)

摘 要：针对液氧煤油液体火箭发动机，采用全尺寸六分之一网格，设置周期性边界条

件的简化模型，计算得到了喷注器面径向隔板喷嘴交错排列时推力室内三维非稳态两相湍流

燃烧流场分布，与全尺寸网格计算结果基本一致，验证了算法与简化模型的有效性，并与喷

注器面径向隔板喷嘴直线排列时推力室燃烧流场计算结果进行了对比。结果表明，采用全尺

寸六分之一网格，也可较好地数值模拟推力室内燃烧流场；径向隔板喷嘴交错排列，不但有

利于延长煤油和氧气的混合时间，使混合更加充分，提高燃烧效率和燃烧室压力，而且可增

加喷嘴空间分布的均匀性，使燃烧室中雾化粒子分布更均匀，从而提高温度分布的均匀性。
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Influence of baffle injection distribution on
combustion fluid field in thrust chamber

MA Liebo，FENG Songjiang，FENG Wei，CHEN Feng，NIE Wansheng

(Equipment Institute ofPLA，Beijing 101416，China)

Abstract：The three-dimensional transient two-phase turbulent combustion flow filed distribution

in thrust chamber of LOX／kerosene rocket engine was obtained by using 1／6 of full—scale grid，and

setting a simplified model for periodic boundary condition when the radial baffle injection distribution

of injector was staggered,which is almost the same as full—scale grid computation result．The validity of

the algorithm and the simplified model was verified．A comparison with computation result of

combustion fluid field in thrust chamber was done when the radial baffle injection distribution of

injectors is linear．The result indicates it call also numerically simulate combustion fluid field in thrust

chamber well by using 1／6 of full—scale grid：radial baffle injection staggered distribution is not only

good for extending the mixing time of LOX／kerosene to make the mixing effect better enough，and

improve the combustion efficiency and the pressure of combustion chamber，but also increases the

homogenei够ofinjection space distribution to make atomization particles distribute more uniformly,SO

that improve the homogeneity oftemperature distribution．
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0 引言

液氧煤油火箭发动机以其高可靠性、安全

性、高经济性、高性能、无毒无污染和维护使用

方便等特点越来越受到关注，目前各个航天大国

都正在开展相关研究嗍。其研究方法主要有试验

和数值仿真即1。其中试验获得的数据真实可靠，

但其周期长，成本高，获得的参数有限，而数值

仿真则可以克服这些不足。在试验研究方面，李

龙飞等研究了液氧煤油火箭发动机高频燃烧不稳

定性及其控制方法等问题【5-71，Dietrich Haeseler

等对富氧煤油火箭发动机的燃气发生器和主燃烧

室进行了研究18]，S．Soller等对单喷嘴气氧煤油火

箭发动机燃烧室的燃烧特性和传热进行了研究rg]，

Kevin Miller等则对同轴旋流式单喷嘴燃烧不稳

定性进行了研究【10]。关于液氧煤油火箭发动机燃

烧流场的仿真多是二维的[11-12I，关于三维全尺寸

的文献较少，且由于高压补燃液氧煤油火箭发动

机尺寸大，喷嘴数量多，对其大多进行了简化以

提高计算效率m】。

为了抑制液体火箭发动机中存在的高频不稳

定燃烧现象，通常采用添加隔板的方式，而不同

的隔板喷嘴排列方式将对推力室燃烧流场产生影

响。本文通过建立液氧煤油发动机推力室全尺寸

网格对其燃烧流场进行仿真计算，验证计算模型

的有效性。采用全尺寸六分之一网格，设置周期

性边界条件，分别对径向隔板喷嘴交错排列和直

线排列的推力室燃烧流场进行仿真计算，简化计

算模型并研究喷注面板喷嘴排列对燃烧流场的影

响，为推力室喷注面板设计等提供参考。

1计算模型与数值方法

液氧煤油火箭发动机推力室喷嘴采用同轴离

心式，其中氧气以气相从中间喷入，煤油以液相

贴喷嘴内壁旋流喷人。气相采用欧拉坐标下的

N—S方程【14】'其通用形式为：

旦掣+7(py妒)=7(Fgrad‘p)+5(1)
仃￡

式中：妒为通用变量，其可代替动量、温度等物

理量；r为广义扩散系数；S为广义源项；式(1)

中4项依次为瞬态项、对流项、扩散相和源项。

液相采用离散颗粒模型进行描述，推进剂

的雾化过程通过雾化锥角、液滴直径及液滴分

布来描述，采用对流扩散控制的蒸发模型，考

虑到湍流对气相燃烧速率的影响，采用|j}一s双

方程湍流模型，其可在保证精度的情况下减少

仿真计算且【-s1。湍流燃烧化学反应过程采用A卜

reniUS--EBU(Eddy-Break—Up)模型来描述，燃

烧控制速率[16--18】：

∞”=一min(RA。，REBu) (2)

式中：R。。为由化学动力学控制的反应速率；

R删，为未燃气体微团在湍流作用下破碎成更小微

团的速率。所采用的LOX／kerosene单步总包反应

如下：

C12H23+17．7502=12C02+1 1．5H20

采用求解非稳态可压缩流的PISO算法对湍

流两相燃烧流场进行耦合仿真计算，对流项采用

迎风格式，扩散项采用二阶中心差分格式，在近

壁区雷诺数较低处采用壁面函数法【19l。

2网格与边界条件

2．1网格生成

绘制了径向隔板喷嘴交错排列喷注器的全尺

寸推力室网格(面d 1)。根据喷注面板喷嘴关于

600对称的排列规律(图1)，进行了全尺寸六分

之一模型(即对称单元)的选取(即图1(a)和图

1(b)中两直线所夹部分)，绘制了径向隔板喷嘴

交错排列(grid 2)与径向隔板喷嘴直线排列

(grid 3)的对称单元模型网格。网格模型见图1，

其中隔板喷嘴高度为40 mm。

2．2边界条件设置

入口边界采用质量入口，被截掉部分的喷嘴

流量按照剩余喷嘴面积的百分比给定，燃烧室压

力试验值为18 MPa，喷嘴压降为1．2 MPa。推进

剂雾化参数喷雾锥角设为40。，喷人速度设为

18．1 nYs，旋流分数设为O．5，粒子平均直径设为

lO¨m，粒子分布假设为均匀分布。出口边界条

件采用压力出口边界，燃烧室壁面采用无滑移绝

热条件。被截平面(即图1(a)和图1(b)中直线
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28 火箭推进 2016年6月

所投影截面)设为周期性边界以保证喷注类型不

变。采用网格g,-id l，grid 2和加d 3进行的推力

黛'--'006'--"
(a)径向隔板喷嘴交错排列

室燃烧流场仿真所对应的算例分别为case 1，

cage 2和case 3。监测点坐标为(50，0，0)。

(d)gil’tl 2 ⋯1 giHI 3

图1喷嘴排列及网格模型

Fig．1 Injection distribution and gird models

3结果与讨论 凳雩鬻鬈筹麓喜酱象溅耋薹
3．1计算模型验证 力室燃烧流场喷雾分布，可以清楚地看到煤油的

图2(a)为case 1与case 2监测点处压力随 旋流喷雾效果，并且主喷嘴的喷雾锥长度小于隔

时问的变化曲线。可以看到case 1监测点处压力 板高度，与试验相符。

(a)casel与case2监测点压力随时间变化曲线 (b)casel推力室燃烧流场喷雾分布

图2 case 1和case 2监测点压力随时间变化曲线与casel推力室燃烧流场喷雾分布

Fig．2 Variation of pressure at case 1 and case 2 monitoring points with time，and combustion fluid

6eld spray distribufion in thrust chamber of case 1

3．2几何模型简化

如图2所示，case 2监测点处压力稳定后其

值为16．8MPa，与case 1的值仅相差0．2 MPa，

误差为1．2％。图3为ease l与case 2两者在

20 ms时，部分参数的分布对比图。如图3(a)和

3(b)所示，case 1与case 2两者达到稳定状态

}F萨‘Etl—I，}_|}--t|譬【I垂}E‘I
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后，对称面压力分布规律基本相同，径向截面上

压力均值沿轴向变化曲线基本重合。从图3(C)

～图3(f)中可以看到，温度及组分质量分数的

分布也是基本一致。因此，可以根据喷注面喷

p}MPa

case 1

case 2

【l匿I■
5 9 I 3 I 7

EI i
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x／mm
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Case 1

case 2

fa)对称面压力分布

■翻 ； i
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』圈●
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fc)温度分布

1钆h：．●上一1 lJ

．锺
CaSe l—

case 2

O．05 O．25 0．45 0．65

嘴分布规律，使用对称单元网格，设置周期性

边界条件来代替全尺寸网格进行推力室中气液

两相湍流燃烧流场的数值模拟，简化模型，提

高计算效率。

傅

山
芝
＼
≈

—--pressure of case 2

(b)径向截面上压力均值沿轴向变化曲线

Case l

Case 2

，。：—■l滋；一
0．05 0．35 0．65 0．95

(d)氧气质量分数只．．分印

yc。：一O．05

case 1

case 2囔≥瀚
(e)煤油质量分数h。分布 (f)二氧化碳质量分数L．分以J

图3 case 1与case 2推力室燃烧流场参数分布对比

Fig．3 Contrast between thrust chamber combustion fluid field distribution parameters of case 1 and case 2

y㈡=：：⋯一

盟罴
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3．3径向隔板喷嘴排列对燃烧流场的影响

图4为case 3监测点处压力随时间的变化曲

线。如图4所示，监测点处压力稳定后其值为

16．6 MPa，比case 2小0．2 MPa。二氧化碳是煤

油和氧气燃烧的最终产物，二氧化碳组分的生成

量反映了燃烧完成的程度，因此参考文献[20】

中的做法，以燃烧室径向截面二氧化碳组分质量

除以入口推进剂总质量得到的截面二氧化碳组分

质量分数K。，来评价燃烧性能。

图4压力随时间变化曲线

Fig．4 Variation of pressure curve with time

图5为二氧化碳组分质量分数沿轴向的变化

曲线图。可以看到，在燃烧室头部，二氧化碳组

分质量分数较低，在中前部分其值上升速度较

快，在中间部分基本达到平衡，表明燃烧主要在

燃烧室前半段完成。由于距主喷注面40 mm处存

在隔板喷嘴入口，有未反应的煤油和氧气进入燃

烧室，使推进剂总质量增加，而二氧化碳质量不

变，因此二氧化碳组分质量分数曲线在40 mm处

出现先减小后增加的现象。燃烧达到平衡时，

case 2的二氧化碳组分质量分数大于case 3，表

明case 2的燃烧效率高于case 3，且推进剂的混

合更充分。这是因为隔板喷嘴交错排列，增大了

径向喷嘴之间的距离，使煤油在喷注时，喷嘴与

喷嘴之间雾化锥相互干涉区域较小，减少了煤油

液滴之间的碰撞干涉，增加了煤油雾化蒸发时间

和喷雾锥长度，延长了推进剂之间的混合时间，

从而使煤油与氧气之间混合变得更充分均匀，提

高了燃烧效率。

图5 y。．沿轴向变化曲线

Fig·5 Change cnryes of ym along axial direction

图6为燃烧室径向截面平均反应率R沿轴向

的变化曲线。在燃烧室头部case 3的反应率要大

于case 2，在中前部case 2的反应率要大于case

3。表明case 3在头部处，煤油的雾化蒸发速度

较快，有更多的煤油与氧气发生反应。这是由于

case 3中，径向隔板喷嘴之间距离较近，煤油雾

化形成的喷雾锥相互之间干涉较强，加剧了煤油

的雾化蒸发过程，使其在更短时间内完成了雾化

蒸发，提高了反应率。同时导致喷雾锥长度减

小，缩短了推进剂之间的混合时间，从而使煤油

和氧气之间的混合效果较差，燃烧效率较低。

图6反应率沿轴向变化曲线

Fig．6 Change cnrves of rate—reaction

along axial direction

图7为不同截面上的煤油组分质量分数儿挑

分布云图对比图(a)和温度分布云图对比图

(b)。从图7(a)中可以看到，在头部处，case 2

9

7

5

3

≈山苫＼乱
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中氧气所占横截面面积百分比较大且分布更均

匀，其煤油质量分数分布也更均匀。从图7(b)

中可以看到，在燃烧室的后半段，case 2在截面

上的温度分布更均匀，且低温区域比case 3少。

表明在case 2中，推进剂的粒子分布更均匀。这

是由于case 2中径向隔板喷嘴交错排列，喷注面

上的喷嘴空间分布更均匀，即喷嘴与周围相邻喷

％K．●【]j誓工凰

汹。：》眵
Ⅲ。，》抄

嘴之间的距离更趋于均值，使燃烧室中粒子分布

更均匀，从而提高了温度分布的均匀性。同时在

case 3中推力室头部的干涉区域，由于液滴之间

相互碰撞，加强了局部区域推进剂的混合效果，

破坏了整体粒子分布的均匀性，导致温度分布均

匀性较低。

r，K■■[1二五]二：[】
3800 4200 4600 4900

哪。，黪cas¨驴
≯’‘

(b)不同径向截面E的温度分布云图

图7 ca∞2与ca辩3推力室参数云图对比

Fig．7 Contrast between thrust chamber parameter nephograms of case 2 and case 3

4结论

通过使用对称单元网格、设置周期性边界条

件代替全尺寸网格，对2种隔板喷嘴排列力。式的

推力室燃烧流场进行数值仿真并对比结果，发现

径向隔板喷嘴交错排列的喷注器，喷嘴的空间分

布更均匀，提高了燃烧室中粒子分布的均匀性和

温度分布的均匀性，并且径向喷嘴之间的距离更

大，减小了喷雾锥之间的相互干涉，有利于延长

煤油与氧气的混合时间，使之混合更加充分，提

高燃烧效率和燃烧室压力。
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