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液氧与气氧对空气加热器燃烧流场的影响分析

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（国防科技大学 高超声速冲压发动机技术重点实验室，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对一种基于液体火箭发动机燃烧室结构的空气加热器，采用数值仿真技术研究了加热器内部
喷雾燃烧、燃气掺混以及出口流场分布等参数。分析对比了采用酒精／液氧／空气与酒精／气氧／空气两种不
同氧化剂物态三组元同轴直流式喷嘴所得到的燃烧流场的区别，并通过改变燃烧室特征长度，分析了两种计

算工况的加热器的性能差异。结果表明，喷入氧化剂的物态对燃烧流场影响较大，采用液氧喷嘴的火焰较

长，气氧喷嘴的火焰分布较宽，且相对于液氧喷嘴，气氧喷嘴的燃烧室前端回流区由于掺混较多的燃气，导致

喷注面板附近燃气温度较高，面板承热压力较大。设计的加热器均可保证两种喷嘴的出口流场品质较高，在

保证流场出口品质的原则上，气氧喷嘴的燃烧室特征长度可至少小于液氧喷嘴的１／４。
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　　随着高超声速以及超燃冲压发动机理论技术
的成熟，地面试验成为研究高超声速飞行器以及

超燃冲压发动机技术的主要方式［１－２］。在超燃冲

压发动机地面试验系统中，为了模拟来流的马赫

数、总温以及总压等参数，需要采用空气加热器加

热气流，并保证试验气体中氧组分含量与实际空

气中的一样［３］。目前，国内外常见的加热方式包

括电弧加热、蓄热加热、激波加热以及燃烧加热

等［４］。燃烧型空气加热器由于成本较低、启动迅

速、运行时间长以及可提供高焓、高压的来流条件

而得到广泛的应用。美国的高温风洞采用甲烷燃

烧空气加热器［５］，法国的 ＭＥＴＨＹＬＥ设备采用燃
烧煤油、甲烷等燃料加热空气［６］，日本的 ＲＪＴＦ冲
压发动机设备第一级加热采用燃烧型加热器［７］，

中国科学院设计的污染型空气加热器采用燃烧氢

补氧加热方式［８］，国防科技大学设计的加热器采

用燃烧酒精等燃料加热气流［９］。

数值仿真技术逐步成为加热器设计改进和试

验研究的重要的补充手段，美国ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙ中
心对风洞喷管改进设计中采用计算流体力学手段

分析了喷管内的流场品质［１０－１１］，阿诺德工程发展

中心采用数值仿真技术验证了自行设计的燃烧型

加热器的燃料可靠性［１２］，北京航空航天大学对一

种方形燃烧型加热器进行了数值仿真研究［１３－１４］，

国防科技大学应用数值计算方法研究了一种低总

温空气加热器的燃烧流场［９］。

目前，空气加热器逐步向长时间、大流量以及

高焓高压等工况发展，作为燃烧型加热器的供应
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组元，氧化剂的物态受到较大的关注，采用液氧可

保证加热器长时间工作，且供应系统安全性好。

采用气态氧气可获得较高的总温，但存在系统安

全性问题，本文以此为研究背景，采用应用于自由

射流试验系统的燃烧型空气加热器的缩尺模型为

研究对象，对其喷雾燃烧流场进行了数值仿真研

究，对比分析了氧化剂物态对燃烧流场、燃气掺混

效果以及出口流场品质的影响，为加热器的优化

设计提供参考。

１　空气加热器构型

研究的空气加热器采用液体火箭发动机燃烧

室结构，如图１所示，加热器由喷注器、燃烧室和
喷管组成。喷注器采用１８个三组元气液同轴直
流式喷嘴，喷嘴中心孔喷入酒精，液氧、空气分别

从外围两个环缝喷入燃烧室，喷嘴分两圈排布在

喷注面板上，内圈６个喷嘴，外圈１２个喷嘴。通
过加热器一系列的热试表明，三组元喷嘴可保证

加热器燃烧稳定。设计的燃烧室较长，这主要为

了可提供充分的空间保证燃气掺混均匀，提高喷

管出口流场品质，喷管采用拉瓦尔喷管，出口马赫

数约为３。加热器的设计的总压为５．８７ＭＰａ，总
温为１５５１Ｋ。设计了两套数值计算方案：一种采
用酒精／液氧／空气三组元气液同轴直流式喷嘴，
简称液氧工况（ＬＯＸ）；另一种则采用酒精／气氧／
空气三组元喷嘴，简称气氧工况（ＧＯＸ）。

图１　空气加热器结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅａｉｒｈｅａｔｅｒ

２　计算模型及边界条件

２．１　化学动力学模型和几何模型

本文采用基于组分输运的涡耗散 （Ｅｄｄｙ
ｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ）模型来计算加热器内部的两相稳态燃
烧过程，涡耗散模型认为燃烧速率主要通过湍流

混合来控制，其取决于湍流脉动衰变速率，并与燃

烧浓度相关。因此，可归纳出涡耗散模型的燃烧

速率：

Ｒｆｕ＝－珋ρε／ｋｍｉｎ［Ａ珘Ｙｆｕ，Ａ珘Ｙｏｘβ，Ｂ珘Ｙｐｒ（１＋β）／β］

式中，ρ为密度；ε、ｋ分别为湍流耗散率和湍
动能；珘Ｙｆｕ、珘Ｙｏｘ、珘Ｙｐｒ分别为燃料、氧化剂和燃烧产物
的质量分数；β是单步燃烧反应的化学当量计量

系数（燃烧１ｋｇ氧化剂所需要的燃料质量）；Ａ≈
４．０，Ｂ≈０．５，均为经验常数。

涡耗散模型主要适用于不考虑详细化学反应

机理的单步或两步化学反应模式，本文采用单步

化学反应模型：即蒸发的酒精蒸汽与氧气混合燃

烧生成ＣＯ２和Ｈ２Ｏ蒸汽。

Ｃ２Ｈ５ＯＨ＋３Ｏ２＝２ＣＯ２＋３Ｈ２Ｏ

为节省计算资源，节约成本，根据空气加热器

燃烧室以及喷注面板喷嘴排布的对称性，可沿燃

烧室周向选取整体的１／１２作为数值仿真的计算
区域。此外，考虑喷嘴缩进对燃烧流场的影响，将

计算区域向喷嘴内部进行了一定程度的延伸。对

其进行网格划分，在边界、燃烧区域、壁面附近以

及喷管喉部等流场参数变化剧烈的区域进行了必

要的加密处理。

２．２　数值方法与边界条件

加热器内部燃烧流场涉及雾化、液滴蒸发、湍

流混合以及燃烧等复杂过程，直接求解非常困难，

因而有必要对计算模型进行一定程度的简化：两

相湍流燃烧的控制方程采用Ｒｅｙｎｏｌｄｓ平均化的Ｎ
－Ｓ方程，湍流模型采用标准 ｋ－ε双方程模型，
流场组分以湍流扩散为主；采用 Ｅｄｄｙｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ
模型处理湍流化学反应，酒精与氧气的燃烧为基

于组分输运的单步化学反应；两相流计算中，省略

复杂的液体雾化过程，直接在边界给定雾化完全

后的液滴分布参数：液滴尺寸量级为１０－５ｍ，分布
函数为 ＲｏｓｉｎＲａｍｍｌｅｒ模型，分布指数为２．１，采
用基于Ｌａｇｒａｎｇｅ坐标系下的随机轨道模型模拟液
滴运动。

考虑到燃气的压缩性，本文采用基于Ｄｅｎｓｉｔｙ
ｂａｓｅｄ求解器求解喷雾燃烧流场，采用有限体积法
离散方程。空间上采用二阶迎风格式离散连续方

程、动量方程、能量方程以及组分方程等，时间上

采用隐式求解器。化学反应项以及离散相的质

量、动量以及能量输运均以源项方式在连续相方

程中体现，采用预处理技术处理燃烧室内部的低

速流场的刚性问题。

气体组元的入口按质量流量边界给定，湍流

模型以湍流强度（按经验值 Ｉ＝４％）和水力直径
给定，液相组元直接在计算边界上给定液滴的尺

寸大小与分布，在计算区域出口处，燃气已达到超

声速，可由上游参数外推得出。壁面边界采用绝

热、无滑移边界条件，在对称面上，所有变量在其

垂直方向上的梯度为０。

·４４·
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３　仿真结果与分析

对预先设计的两种方案进行了数值仿真计算，

得到了加热器内流场的压力、温度、速度以及组分浓

度分布图。同时进行了液氧工况的热试，仿真计算

得到的液氧工况的燃烧室压力为５８８ＭＰａ，略高于设
计值５．８７ＭＰａ，非常接近于试验值５．７７ＭＰａ，计算误
差为１．７％。这说明仿真结果基本正确，可作为加热
器验证的一个参考依据。

３．１　加热器内流场结果

以加热器的温度分布说明内流场的燃烧，燃

气掺混效果。两种方案计算得到的内流场的温度

分布如图２所示，图中 ＬＯＸ表示液氧工况；ＧＯＸ
表示气氧工况。可看出，燃烧主要发生在氧化剂

与燃料的剪切混合层区。火焰温度较高，除液氧

工况的燃烧室头部少数计算畸点引起一些高温区

域外，两种工况的火焰温度在 ３５００Ｋ左右，这符

合实际的计算结果。两种工况的火焰结构差别较

大，液氧工况的火焰较长，燃烧主要发生在氧化剂

与燃料的剪切层区，由于位于酒精与空气之间的

低温液氧的蒸发，降低了高速空气组元对燃料液

滴的剪切作用，使得酒精液滴蒸发较慢，在燃烧室

前端，酒精外围液滴群蒸发较快，蒸发完全的气态

酒精迅速与已经蒸发完全的液氧混合燃烧，形成

了窄长的火焰结构，但随着燃烧向下游推进，液滴

逐渐蒸发完全，火焰区域逐渐展开，燃气也逐渐开

始混合均匀。气氧工况的火焰相对较短，而且高

温火焰区域较宽，覆盖了整个射流面，这是由于两

种气态组元极大地促进了液滴的蒸发，使得燃烧

在燃烧室头部已经基本完成，从图２的切片图可
看出，气氧工况在燃烧室前端区域基本混合均匀，

而液氧工况燃气混合相对较长，直到燃烧室下游

区域混合均匀。这表明气氧工况的燃烧效果以及

燃气掺混好于液氧工况。

图２　加热器内流场温度分布图
Ｆｉｇ．２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｉｎｔｈｅａｉｒｈｅａｔｅｒ

３．２　燃烧室前部回流区流场

高速喷入燃烧室的气态组元填充了燃烧室前

端区域而形成了一些回流区，回流区不仅降低了

气体速度，稳定了燃烧室前端区域的火焰，而且有

效地保护了喷注面板。图３分别是液氧工况与气
氧工况的燃烧室前端速度矢量图，图中Ⅰ，Ⅱ，Ⅲ

分别示意了燃烧室前端的三个主要回流区。可看

出，两种工况的回流区差别较大，相对于液氧工

况，气氧工况的回流区呈扁长的椭圆形，且回流速

度较小。分析原因：在气氧工况的燃烧室前端区

域，大量的燃料和气氧在喷嘴附近就参与了燃烧，

产生了大量的高温燃气；这些高温燃气密度较低，

所以需要很高的轴向速度才能顺利地向下游排
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放，因而对环绕这些火焰柱周围的空气具有更大

的向下游的引射作用，该引射作用平衡了喷嘴外

围对空气柱的回流作用力，因而使空气回流点大

大延后，形成较长椭圆回流区，同时由于回流点的

延后，回流空气必然掺混了更多的燃气。液氧工

况下，燃烧室前端区域液滴蒸发较慢，燃烧主要发

生在较窄的燃料与氧化剂的剪切层区，而高速喷

入的低速空气有效地填充了回流区。

图３　燃烧室前端速度矢量图
Ｆｉｇ．３　Ｖｅｃｔｏｒｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｔｈｅｈｅａｄｏｆｃｈａｍｂｅｒ

为验证分析结论的正确性，将两种工况的回

流区Ⅰ，Ⅱ，Ⅲ内的气体组分提取出来，列于表１
（由于两种工况的 Ｃ２Ｈ５ＯＨ的组分质量浓度为
零，在表中未列出），两种工况回流区内的燃气成

分质量浓度不同，回流区Ⅰ内，气氧工况的 ＣＯ２
浓度是液氧工况的２．７倍，而且 Ｈ２Ｏ的含量比液
氧工况高一个量级；回流区Ⅱ与Ⅲ内，气氧工况的
ＣＯ２比液氧工况高一个量级，而两种工况的 Ｈ２Ｏ
含量基本相同。这充分证明了上述结论的正确

性，同时回流区内燃烧产物的混入直接影响着喷

注面板附近的气体温度，气氧工况回流区的 ＣＯ２
和Ｈ２Ｏ的增大显然直接导致面板附近的温度
升高。

表１　主要组分的质量分数
Ｔａｂ．１　Ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

Ｒｅｇｉｏｎ Ｐｈａｓｅ
Ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎ（％）

Ｏ２ ＣＯ２ Ｈ２Ｏ Ｎ２

Ⅰ
ＬＯＸ ０．３５２ ０．０１３ ０．００８ ０．６２７

ＧＯＸ ０．３０６ ０．０３４ ０．０２１ ０．６３９

Ⅱ
ＬＯＸ ０．２９４ ０．００５ ０．００３ ０．６９９

ＧＯＸ ０．２６９ ０．０１２ ０．００７ ０．７１３

Ⅲ
ＬＯＸ ０．３０８ ０．００２ ０．００１ ０．６８９

ＧＯＸ ０．３０７ ０．０１１ ０．００７ ０．６７５

图４　喷注面板附近的燃气温度分布图
Ｆｉｇ．４　Ｇａｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｎｅａｒｔｈｅｉｎｊｅｃｔｏｒｆａｃｅ

　　图４分别给出了两种工况的喷注面板附近的

·６４·
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燃气温度，两种工况的面板附近燃气温度分布规

律相同，喷嘴与壁面处的区域燃气温度较高，两圈

喷嘴之间的温度较低，面板中心区域的温度最低。

但两种工况的温度大小却不同，气氧工况的燃气

温度整个高于液氧工况，在回流区 Ｉ面板附近，气
氧工况的最高温度为 ９１０Ｋ，远大于液氧工况的
５６２Ｋ。而在回流区Ⅱ与Ⅲ的面板附近，气氧工况
的最高温度为 ６５９Ｋ，也大于液氧工况的 ４０８Ｋ。
造成的原因有两点：一是液氧工况头部低温氧化

剂组分蒸发吸收热量，降低了燃烧室前端燃气温

度，二是由于气氧工况回流区内掺混了较多的燃

气导致面板附近的温度升高，从表１可看出，正是
由于回流区内掺混了较多的燃气导致面板附近温

度上升，这也说明液氧工况的回流区内的主要成

分为空气组元，燃气并未过多地掺混进来，从而有

效地保护了喷注面板，但气氧工况由于部分燃烧

产物进入回流区，面板附近的燃气温度上升，增大

了喷注面板的承热压力。

３．３　喷管出口流场品质

喷管出口流场品质是评判加热器性能的重要

指标，其主要包括一些参数，如总压、总温以及马

赫数等的喷管出口均匀性。为考察燃烧室不同特

征长度对两种工况的喷管出口流场品质的影响，

设计了三种案例，如表２所示。表中 Ｌｃ 表示为
基准工况的燃烧室特征长度。

表２　三种案例的参数
Ｔａｂ．２　Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｒｅｅｃａｓｅｓ

案例 ｃａｓｅ１ ｃａｓｅ２ ｃａｓｅ３

ＬＯＸ Ｌｃ ０．６Ｌｃ ０．８Ｌｃ
ＧＯＸ Ｌｃ ０．６Ｌｃ ０．４Ｌｃ

　　通过仿真计算，喷管出口马赫数、总压分布较
为均匀，这里以总温分布为讨论对象。图５给出
了ｃａｓｅ１的两种工况喷管出口总温分布，两种工
况的总温分布均较均匀，核心区域的温差不大于

２０Ｋ。气氧工况的出口总温高于液氧工况，这与
热力计算结果相同，气氧工况计算得到的燃烧室

温度高于液氧工况。并且气氧工况的总温均匀性

略高于液氧工况，但二者相差较小，这是由于较长

的燃烧室给予了足够的空间以保证燃气充分混

合，从而保证了加热器出口流场品质。

图６给出了ｃａｓｅ２两种工况的出口总温分布
曲线，可看出由于燃烧室长度的缩短，液氧工况的

喷管出口总温较差，而气氧工况的喷管出口总温

均匀性依然比较均匀。这是由于液氧工况在较短

的燃烧室长度下，燃气未能充分地混合而直接从

图５　喷管出口总温分布曲线图（ｃａｓｅ１）
Ｆｉｇ．５　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｒａｄｉａｌ

ｌｏｃａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆｎｏｚｚｌｅ（ｃａｓｅ１）

图６　喷管出口总温分布曲线图（ｃａｓｅ２）
Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｒａｄｉａｌ

ｌｏｃａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆｎｏｚｚｌｅ（ｃａｓｅ２）

图７　喷管出口总温分布曲线图（ｃａｓｅ３）
Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｒａｄｉａｌ

ｌｏｃａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆｎｏｚｚｌｅ（ｃａｓｅ３）

喷管喷出，而气氧工况的燃气在该长度下仍可充

分混合。这表明燃烧室特征长度影响着燃气的掺

混过程。ｃａｓｅ３的两种工况的出口总温分布可见
图７，气氧工况的总温无法保持较高的均匀性，这
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是由于气氧工况的燃烧室特征长度再次缩短，部

分高温燃气未能充分混合而喷出，导致喷管出口

靠近壁面的总温较高。而液氧工况的燃烧室长度

增大而使得喷管出口总温分布均匀性变好。这表

明：将原燃烧室特征长度缩短２／５仍可保证气氧
工况的总温分布均匀性，而将燃烧室特征长度缩

短１／５仍可保证液氧工况的总温分布均匀性，二
者之间相差１／５倍的原加热器的特征长度。这同
时也说明气氧工况的燃烧室特征长度至少可小于

液氧工况的１／４，仍可保证加热器性能良好。

４　结　论

本文以一种基于液体火箭发动机结构的空气

加热器为研究对象，分析了喷入组元的物态对加

热器燃烧流场、燃气掺混以及喷管出口流场均匀

性的影响。在此基础上，以原加热器特征长度为

参考，设计并计算了三种特征长度的加热器结构，

分析对比了不同特征长度的喷管出口总温分布，

获得了对加热器优化设计的一些参考依据。

（１）喷入的氧化剂的物态对燃烧流场影响较
大，气氧工况与液氧工况的火焰结构差别较大，且

由于液氧工况的火焰较长，因而燃气掺混的时间

较长。

（２）相比于液氧工况，气氧工况有较多的燃
气进入了燃烧室前端的回流区，导致喷注面板附

近燃气温度较高，增大了喷注面板的承热压力。

（３）采用酒精／液氧／空气三组元气液同轴直
流式喷嘴时，燃烧室特征长度仍可至少缩短１／５，
采用酒精／气氧／空气三组元气液同轴直流式喷嘴
时，燃烧室特征长度可至少缩短２／５，对于该工作
条件下的加热器，气氧喷嘴燃烧室特征长度至少

小于液氧喷嘴１／４，仍可保证加热器性能良好。
（４）燃烧室的特征长度不影响加热器内的燃

烧流场结构，但影响着燃气的掺混效果。

本文的研究工作为这种结构的空气加热器喷

注器设计提供参考。
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