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FY-- 2型发动机燃烧室计算模型

庄逢辰 陈新华 张中光

(航天技术 系 )

摘 要 本文提出 了一 个液休火 箭发动机双组元 自燃 推进剂 高压燃烧过程

的计算模型
。

模型考虑 了偏二 甲拼的分解反应
、

四 氧化二氮 的 离解反应
、

高压蒸

发
、

液滴二次雾化以及燃烧 室横截面上混合比和 流强分布的 不均匀性
。

应 用该

模型对 F Y 一 2型发动机的三 种喷注器结构的燃烧 效率及能量释放分布进行 了理论

计茸
,

计葬拮果与试车数据和 现象相 当吻合
。

关键词 自燃推进 剂
,

蒸发
,

二次雾化
,

燃烧效率
; 燃 烧模型
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D 液滴直径

E 活化能

g 重力加速度
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相变热

K
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化学反应速度常数

M
, 燃气分子
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量

尹 压力

口
。

分解反应热

R 液滴重量分数

t 时间

少 f 。 绝热分解反应温度

V 液滴速度和射流速度

Y 相对重量浓度

刀 综合参数

标 记

流管面积

定压 比热

液滴质量 中间直径

阻力

热烩

混合比

液滴蒸发速率

液滴数密度

传给液滴的热量

液滴半 径
,

距离

通用气体常数

温度

燃气速度

流管中未蒸发推进剂或推进剂组元流量

撞击角

按照推力室的平均组元比计算的综合参数

一, 8 8年 8月 s日收稿
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标

少
产

C
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J

呱料

燃 几

正 「灯灶

表示第 该组流管

表示第 了组液滴

液体

氧不匕剂 开始截面

存汀

八丫了几

一
一一口J廿

·

建 ,’ /一个能够在一定条件下付液体火箭发功机燃烧过程进行性能预测的理论计算枝

塑
,

对
_ _

l
_

程没计具有 十分重要的 截义
,

所以 长期以来人们一直在努力探案
。

迄今为 IL
,

己发表的模型至少有 约 个 以 上
。

目前国外比较 通用的模型是 R oc k o dt y ne 公司提出的液

体火箭发动机分布能量释放性能计算模型 t `〕
。

但是
,

大多数计算模型都是针对非白燃推

进剂的
。

只有文献冲 }
、

〔3〕涉及 r l燃性进剂
,

但其中并无明确的计算公式
,

而 日
.

只 竖弓{

))j 常 J犷 厂为坟概
工

F 丫
一

2烈发动机压力很高
·

根据我们的研究 〔4〕
,

_

川
`

偏二甲拼滋 、 i 了一

。
.

次” 。 )
,

在户 书
、 l沪N 行。 2

时的 平衡蒸发常数儿乎为常压下的 2
.

8 倍 ; 对四氧 化 二氮贝Jl

为了
.

4 R倍 ; 这说明将常压下得出的理论或实验蒸发常数应用到高压情况下将会造成很大

误差
。

因此
,

在建立 F Y 一 2 型发动机燃烧模型时
,

必须仑1
一

对 自燃推进剂及 高压这两个特

点
。

利用所建模型我们 对 F Y 一 2 型发动机的三种喷注器结构的燃烧效率 及能量释放分布

进行 r 理论计算
,

计算结果与试车数据和现象相当吻合
。

} 燃烧过程物理模型

燃烧过程物理模型是一个综合模型
,

它由各 子模型组成
。

在确定燃烧过程物理模塑

时
,

遵循以下几点原则
:

1
.

模型应有针对性和实用性
,

其复杂程度以当前人力
、

物力
、

财 力和时间能够承

受为限 ;

2
.

吸收当代世界最新的研究成果
,

对国外己经经过验证的模型
,

结合我们的实际

情况
,

尽量予以利用 ;

3
.

对该发动机特需的模型
,

而又无国外资料 可借鉴的
,

则集中力 量重点研究
,

朴

以突破
。

为此我们对以
一

下各子模型分别作了不同的考虑
:

了 燃烧过程分区模型

根据实验观察
,

一般燃烧室 可按嫩烧程度将分成三个区域
:

雾 化区
、

剧烈燃烧区和

流管燃烧区
。

。 雾化区占燃烧室长度的很小部分
,

我们取雾化区长度为 25 m m
,

在这一区域内不
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一 2型发动机也烧室计算懊型

考虑蒸发
,

撞击射流全部碎裂成液滴
。

根据喷注的结构参数和工作参数计算出液雾的质

量流强
、

液滴速度和液摘尺寸
,

并以此作为初始计算平面 上的输人数据
,

以进行燃烧效

率的理论计算
。

b 剧烈燃烧区严格讲是一个三维燃烧区
。

自 70 年 代 以来
,

随着 通 用计算机的容

量和速度的提高
,

三维流动模型的计算已成为可能
。

但根据近几年来的实践
,

这种计算

所需计算机容量之大
,

时间之长
,

花费之多
,

都远远超过原先预料
。

所以近年来大型理

论分析模型方面的研究工作趋于更加实际
,

理论分析只进行到合理的程度
,

并以耗费不

能太大为原则
。

根据 F Y 一 2 型发动机的实际情况
,

我们假定在雾 化区 后直接为一维流管

区
。

由于喷注面上的流强和混合比分布很不均匀
,

我们按不同的流强和 混 合比分布

将整个燃烧室分成若干流管
。

由于流管中燃气速度很高
,

推进剂的停 留 时 间 一般只有

3 ~ 5 毫秒
,

而燃烧室内的湍流脉动约为 1 0 0 0 、 2 0 0 0次 /秒
,

所以可忽略流管之间的湍

流混合
。

每个流管按一维变物性模型计算
。

燃烧室总的燃烧效率由各流管的燃烧效率按

燃气的相对重量流量进行加权
。

2 根据对该型液体火 箭发 动机能量释放损失的量级分析
,

认为整个燃烧过程受燃

烧剂或氧化剂的蒸发速度限制
。

同时假定为稀薄喷雾
,

同类组元和不同类组元液滴之间

都没有碰撞
,

整个喷雾的蒸发速度等于各单液滴蒸发速度之和
。

3 液雾质量平均直径和尺寸分布模型

由于液滴的蒸发控制燃烧过程的速率
,

并且由于液雾质量平均直径和尺寸分布都作

为初始数据输入
,

所以液雾质量平均直径和分布模型的选择至关 重要
。

目前还无确证完

全适合于液体火箭发动机工作条件下的液雾质量平均直径和尺寸分布公式
。

所以一般国

外的燃烧计算模型中
,

往往把液滴尺寸作为可调参数
。

本模型根据众多的喷雾直径计算

公式进行 了综合
,

根据综合公式所得的计算值与激光计测的试验值相当吻合 5[j
。

由于在

实际计算中不可能做到完全按照液滴的实际分布曲线进行
,

故按照N u k行 a m a
一 T a

na as w a

液滴尺寸分布
,

采用有限几种不同的 直径作代表
,

将 0~ D m : 、

的液雾分成 m 个不连续的

液滴直径组来考虑
。

4 液滴蒸发模型

液滴蒸发模型是燃烧过程中最重要的子模型
。

根据 F Y 一 2 型发动机的工 作参数
,

偏

二甲腆为超临界蒸发
,

而四氧化二氮为亚临界蒸发
,

但两者都必须考虑高压的影响
。

文

献 〔 6 ]指出
,

关于超临界蒸发和燃烧科学研究还没有进展到能提供可靠的模型的程度
。

文献【7 〕也指出
,

为了应用于火箭发动机设计
,

毫无疑 问
,

需要补充试验和更实用详细

的理论分析模型
。

为此我校在 1 9 7 8年就对这一课题从理论上和实验大进行了研究
,

并成

功地建立了有关的计算模型
,

因此液滴蒸发模型即按文献 [ 8 }
、

[ 9 ]
、

〔1。 ]所提方法进行
。

5 二次雾化模型

液滴在气流 中会发生二次破碎
,

并存在着两种破碎机理 7[]
。

但尽管现在对液滴二次

破碎已有 了很多报导
,

有关发生二次雾化的准则
,

总的破裂时间
,

以及破碎后的液滴直

径仍然没有严格的完整分析
。

所以
,

不同的研究者在各自的燃烧模型中采用 了不同的处

理方法
。
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根据对众多的辣衡二次雾化公式进行研究和试算的结果
,

本模型主要采用文献〔1 I J
、

〔12 }推荐的方法
,

即认为二次雾化主要是由撇烧室中的高速气流造成
,

而高速气流又取

决于初始液滴尺寸和燃烧室结构尺寸
。

因此在计算中可以先不考虑二次雾化
,

按一般推

荐的液摘质量中间直径计算公式求出的值
,

根据燃烧室性能计算模型先计算出喷管入 口

处的憔气速度
。 , ,

然后再应用此燃气速度值计算考虑二次雾化后的液滴初始直径
。

用这

种方法所得的计算燃烧效率与实际试车的结果是相当符合的
。
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3 模型主要计算公式

由以上基本方程和所应用的子模型
,

可以写出理论模型用到的一些主要计算公式
。
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4 茸例及计算结果分析

应用 上述模型和计算公式在电子计算机 上对 F Y 一 2型燃烧室的 1 1
,

12
,

1 3 三种喷注器

方案和 12喷注器的三种推力
、

三种混合比
、

三种推进剂初温进行 了定量计算
,

得出了液滴

温升
、

液滴尺寸
、

液气速度
、

单位长度上的蒸发率
、

蒸发百分数沿燃烧室长度上的变化

和总燃烧效率
。

计算模型程序框图见文献 f } 3 !
,

原始数据和详细计算结果见文献泊 4 1
、

门川
。

现讨其中卞要计算结果讨论如下
。
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1燃烧室总的燃烧效率

图 1给 出了燃烧效率的计算和试验结果比较
。

由

图可知
,

模型预示的燃烧效率与试 车 的 结 果符合很

好
,

误差小于 了%
.

文献【5〕曾用文献 〔1 2 1的程序进行

计算
,

该程序未考虑两组元的分解反应和高压效应
,

结果计算燃烧效率明显低于实际值
,

误差达到 2 5%
.

这从反面说明
,

对于 F Y 一 2 型发动机燃烧室
,

计算模

型中必须要考虑高压和组元的分解反应
。

2 燃 烧镜定性

0
.

97

0 9 6

0
.

96 0
,

9 7

计算效率

翻解路场

图 1 试给和计算燃烧效率的比较

表 1 给 出了三种喷注器的推进剂蒸发 50 % 的位置 ( L
S 。飞

。

工程设计上
,

能量释放的

控制由改变喷注孔径
、

改变流强
、

改变撞击角和撞击距离
、

改变喷嘴压降等措施实现
。

L 。 。的数值体现了这些参数改变的综合效应
,

L S 。
愈小

,

表示喷注面附近的能量释放愈集

中
,

对燃烧稳定性愈不利
。

因而就燃烧稳定性的次序来讲
,

可以预示 13 > 12 > 1 1
.

这个

结论和试车统计数据是一致的
。

表 1 三种喷注器推进剂 蒸发 50 % 的位置 L S 。
(c m )

推进剂组元 U D M H N ZO -

喷注器方案
}

11 12 13 { 1 1 12 13

流 管 号

3
.

6 5 4
。

2 5

3
。

75 4
。

4 5

4
。

6 5

3
。

8 5

4
。

45

3
。

9 5

3
。

7 5 3
。

4 5

4
。

3 5

3 。 9 5

5
。

5

5
。

7 5

5 . 2 6

5
一

2 5

5
。

1

6
。

5

5
。

0 5

5
。

7 5

6
。

0

4 . 9

6
。

2 5

5一 2 5

5
。

5 5

6
。

0

5
。

5

6 4
。

1 5 6
。

2 5

7 4
。

9 5 6
。

15 6
。

3 5 6
。

6 6
.

5 7
。

1
{ 」

~, 旧 r ~ . , 尸~ , , . . . . . . 口 . . 口 . 曰. . 口口 . . . . . . . . . . 甲. . . 一 , 七甲 , , 〔. , . . 护 , , , , 尸~ . , . , 口 . . . . . . . 口. . 曰. . 里 . . .

一
~ . 尸, , .

3 液滴温度和液滴尺寸沿燃烧室轴向的变化

对三个喷注器方案
,

燃料液滴不论尺寸大小均达到其热力学临界温度后出现闪燃蒸

发状态
,

所以各流管中的偏二甲拼组元百分之百蒸发
,

而且实际上在不到燃烧室的一半

长度上就全部蒸发完
。

氧化剂液滴则存在平衡蒸发状态
,

一直到燃烧室喉部处还有部分

四氧化二氮液滴未蒸发完
,

各流管中的四氧化二氮的蒸发百分数最大为 99
.

1%
,

最小为

9,4
.

4j %
.

因而对于这种类型发动机
,

偏二甲腆为超临界蒸发
,

四氧化二氮为 亚 临界蒸

发
,

燃烧效率由四氧化二氮的蒸发所控制
。

4 燃烧室压力
、

推进剂初温
、

组元比
、

流强对燃烧过程的 影响

利用本模型对 12 型喷注器方案在三种室压下作了计算
。

计算表明
,

压 力 增高
,

L S 。

明显缩短
,

能量释放更加集中于喷注器头部
,

所以可以预测
,

在本算例条件下
、

压力增

加对燃烧稳定性不利
。

但在计算范围内
.

燃烧效率并不与燃烧室压力成正比关系
。

当室

压稍有下降时
,

燃烧效率反而有所增加
。

这可能是有两个相反的因素在起作用
。

室压减
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小
,

意味着推进剂流量与喷嘴压降减小
,

液滴直径变大
,

这就使燃烧效率降低
,

但是推

进剂流量减少意味着燃气在燃烧室内的 停留时间增加
,

这又使擞烧效率增加
。 试车数据

的统计结果与计算有相似趋势
,

图 2表示出了这种情况
。

模型预示 曲线
.

试车数据

1乡 j Z

几 / 几 `

.2 5 ]
.

3

图 匕 叮 。
随无 t 纲姗烧室压力的变化

推进剂初温和混合比对性能的影响与发动机试验结果亦显示 了相同的趋势
,

即推进

剂初温和混合比提高使性能有偏高趋势
,

并使燃烧不稳定性增加
,

所以对于一定的发动

机
,

应限制其室压 (亦即推力 )
、

推进剂初温和混合比
。

对于推力一定的发动机
,

推进

剂流强大的流管
,

其中推进剂组元蒸发 50 %的位置亦相应推后
。

一般讲
,

流强愈大
,

L 。 。

亦愈大
,

流强愈小
,

L S。亦愈小
。

5 二次雾化对燃烧效率的影响

对考虑二次雾化和不考虑二次雾化时的 12 喷注 器方案的燃烧效率计算表明
,

考虑 了

二次雾化后
,

计算燃烧效率与试车值相 当符合
,

而不考虑二次雾化时
,

计算燃烧 效率只

有 8 3
.

8 2%
,

与实际值差跪甚大
。

文献 t 6〕
、

11 2〕都指出
,

对于小收 缩 比或锥形燃烧室
,

这种差距很大
。

本计算与这一论断完全一致
。

6 燃烧室长度对燃烧效率的影响

表 2 给出了 12 喷注器方案第一流管中的蒸发百分数随燃烧室长度的 变 化
。

由表可

知
,

在计算范围内
,

燃烧室长度的变化仅对四氧化二氮的蒸发 百分数有影响
,

当燃烧室

圆柱设长度缩短 5 厘米时
,

总燕发百分数仅降低。
.

1 4% ; 缩短 10 厘米时
,

降低 0
.

87 %
.

因而看来可以通过计算
,

在推力室重量和姗烧效率之间作出最佳选择
。

表 2 12 方 案第一流管中蒸发百分数随燃烧室长度的变化

计算条件 设计工况 目柱段缩握场厘米 圈柱段缩短 衷O厘米

U D M H 燕发百分数

N , O `燕发百分数

总蒸发百分数

公1
。

8 2

口4
. 1盛

1 00

9 0
。

6 2

9 8一 2 7

姗二0g 4
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5结 论 一

1本文提出了液体火箭发动机双组元自燃推进剂高压燃烧过程的计算 模 型
。

用本

模型对F Y一 2型发动机的多种喷注器头部和多种工况计算结果与实际试车的 数 据和 现象

是符合的
,

说明了该计算模型的可用性
,

寸自接在该种笑型液体灭箭发动机燃烧室详估

阶段和技术设计 中应用
,

作多种技术方案的比较和进行故障模拟
,

以减少试车次数
,

降

低研制费用
。

2 利用本模型进行计算
,

可以获得燃烧过程的详细信息
,

例如各种 不 同直径液滴

和燃气的运动速度
,

液滴直径的变化
,

能量释放分布以及为进行燃烧不稳定性计算所必

须的初始数据等等
。

因而本模型的作用不单在于提供了一种燃烧效率的计算方法
,

还在

于能详细了解燃烧具体历程 及其与各 种结构参数
、

工作参数
、

推进剂特性的定量关系
,

从而有可能深化对燃烧过程的认识
,

预言各种新现象的发生
,

并为提高设计水平
,

提 出

新的设计方案和最佳设计指明方向
。

3 利用本模型对 F Y 一 2 型发动机计算所得的一些具体结论
,

例如在 该 型发 动机内

N Z o ;

液滴的蒸发是整个燃烧过程的速率控制过程
,

因而氧化剂系统对燃烧性能和稳定性

将起主导作用
,

燃烧室圆柱段长度可以适当缩短
,

以及必须重视二次雾化的作用等等均

属初次提出
,

这对指导今后的设计改进具有很重要的意义
。

4 本模型尚有待进一步完善和发展
。

当前燃烧过程的计算机模 拟 正在发挥越来越

大的作用
。

但这需要在实验研究
、

理论研究和数值计算等诸方面都进行深入
、

扎卖
、

细

致的工作
。

当前特别要加强对液体火箭发动机燃烧过程的各个子模型进行研究
,

掌握各

分过程的内在规律
,

为经验
、

半经验和燃烧过程的数值计算提供科学依据
,

要总结现有

液体火箭发动机研制的 卜富实践经验
,

井尽快地把现有的计算方赵
`和 计算程 } i标谁化

,

并应用
一

f 燃烧空设计和研制中去
。
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