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溅板式层板喷注单元燃烧特性数值分析

尹　亮，刘伟强
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：为了获得喷注单元结构参数对喷注器燃烧特性的影响规律，利用数值分析方法对单喷嘴溅板式
层板喷注单元气－气燃烧特性进行研究，考察燃烧室特征长度及出口层喷嘴宽度对气氧／甲烷流动及燃烧特
性的影响。在求解气－气燃烧流场方面，采用带化学反应的湍流ＮＳ方程进行描述，其中化学动力学反应模
型采用简化的单步９组分模型。研究结果表明：燃烧室特征长度的增大有利于特征速度效率的增加；该条件
下采用溅板式层板喷注单元所对应的燃烧室特征长度约为 ６００ｍｍ。对比分析发现，出口层喷嘴宽度取
０１５ｍｍ时，水组分摩尔分数与热力计算值差别最大；当其值取１０５ｍｍ时，燃烧室头部区域截面温度上升最
快，取０４５ｍｍ时上升最慢。总的来说，出口层喷嘴宽度取０７５ｍｍ时，燃烧长度最短，燃烧效率最大。

关键词：气氧／甲烷；溅板式层板喷注单元；喷嘴宽度；燃烧室特征长度；燃烧效率
中图分类号：Ｖ４３４　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０１８）０２－００１－０６

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｎｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ
ｓｐｌａｓｈｐｌａｔｅｌｅｔｉｎｊｅｃｔｏｒ

ＹＩＮＬｉａｎｇ，ＬＩＵＷｅｉｑｉａｎｇ
（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｌａｗｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｇａｓｅｏｕｓ
ｍｅｔｈａｎｅａｎｄｇａｓｅｏｕｓｏｘｙｇｅｎＧＯ２／ＧＣＨ４ｓｉｎｇｌｅｅｌｅｍｅｎｔｓｐｌａｓｈｐｌａｔｅｌｅｔｉｎｊｅｃｔｏｒｗａｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｏｔｈｃｈａｍｂｅｒｌｅｎｇｔｈａｎｄ
ｎｏｚｚｌｅｗｉｄｔｈｏｆｆａｃｅｐｌａｔｅｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄ．ＴｈｅｃｈｅｍｉｃａｌＮＳｅｑｕａｔｉｏｎｓｗｅｒｅｓｏｌｖｅｄｆｏｒｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄ，ａｎｄ１ｓｔｅｐ９ｓｐｅｃｉｅｓｃｈｅｍｉｃａｌｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｗａｓ
ｕｓｅｄｔｏｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｒｅａｃｔｉｏｎｏｆｍｅｔｈａｎｅａｎｄｏｘｙｇｅｎ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔ，ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ
ｃｈａｍｂｅｒｌｅｎｇｔｈ．Ｕｎｄｅｒｔｈｅｓｅｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｖａｌｕｅｏｆｃｈａｍｂｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｅｎｇｔｈｉｓａｂｏｕｔ６００ｍｍ．Ｂｙｃｏｎｔｒａｓｔ，ｗｈｅｎｔｈｅ
ｎｏｚｚｌｅｗｉｄｔｈｉｓ０１５ｍｍ，ｔｈｅｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｏｆＨ２Ｏｈａｓｔｈｅｂｉｇｇｅｓｔｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｆｒｏｍｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅ；ｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎｃｒｅａｓｅａｔｔｈｅ
ｆａｓｔｅｓｔｌｅｖｅｌｗｈｅｎｔｈｅｎｏｚｚｌｅｗｉｄｔｈｅｑｕａｌｓｔｏ１０５ｍｍｂｕｔｉｎｃｒｅａｓｅａｔｔｈｅｓｌｏｗｅｓｔｌｅｖｅｌｗｈｅｎｔｈｅｎｏｚｚｌｅｗｉｄｔｈｅｑｕａｌｓｔｏ０４５ｍｍ．Ｉｎｓｈｏｒｔ，ｔｈｅｎｏｚｚｌｅ
ｗｉｄｔｈｅｑｕａｌｓｔｏ０７５ｍｍ，ｔｈｅｉｎｊｅｃｔｏｒｃａｎｒｅａｃｈｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｔｈｅｓｈｏｒｔｅｓｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｌｅｎｇｔｈｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｏｔｈｅｒｃａｓｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＧＯ２／ＧＣＨ４；ｓｐｌａｓｈｐｌａｔｅｌｅｔｉｎｊｅｃｔｏｒ；ｎｏｚｚｌｅｗｉｄｔｈ；ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｈａｍｂｅｒｌｅｎｇｔｈ；ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

　　层板技术自２０世纪６０年代被提出以来，由
于其特殊的流道构型、精确的尺寸定位，以及能解

决各种复杂的流动及传热问题而得到了快速发

展［１］。近年来国内外对层板技术进行了大量的

研究，出现了许多新型的层板应用装置，如飞行器

层板式前缘热管［２］、层板式流体混合器、层板式

发汗冷却鼻锥［３］、层板换热芯［４］、层板侧喷鼻锥、

高速船推进器等［５］，可以说层板技术是科技发展

史上一次重大的技术革新。

层板式喷注器是美国Ａｅｒｏｊｅｔ公司在２０世纪
７０年代研制的一种新型的液体火箭发动机喷注
器。相比于传统的喷注器，层板式喷注器采用层

板光刻和层板真空扩散焊技术，突破了传统机加

工工艺的约束，能实现精确定位及尺寸要求。层

板式喷注器本身结构的特殊性可保证燃料和氧化

剂在层板流道内就开始进行撞击、雾化和混合，从

而缩短燃烧距离，减小发动机特征长度、结构尺寸

和结构质量，获得更高的燃烧效率；层板式喷注器

还可实现精确流量控制和自冷却功能，具有集液

腔容积小、响应特性好、脉冲小、比冲大等特

点［６］。目前层板式喷注器主要用于远地点发动

机、航天飞机轨道机动发动机以及小推力姿控发

动机中，推力范围为２２５～１８００００Ｎ。国内外在
层板式喷注器的设计、试验及性能分析等方面做

了大量的研究工作，但一般都是通过冷试、热试多

次修改设计方案后获得成功的，采用数值仿真进
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行性能分析的少有文献发表，有关层板式喷注器

结构参数对流动及燃烧特性的影响等理论方面的

研究基本上也处于空白。文献［７］最早开展了航
天飞机轨道机动发动机层板式喷注器的研究，对

６种不同结构的层板喷注单元（Ｘ－双股式、溅板
式、Ｖ双股式、涡流式、９０°双股自击式、互击式）进
行了设计及试验研究，分别从水力特性、喷雾特

性、混合及燃烧性能等方面对其进行了详细的实

验研究，实验结果表明：６种不同结构中，溅板式
层板喷注单元具有热相容性好、对温度及工况不

敏感的优点，其次是 Ｘ－双股式单元。国内雷凡
培等［８］采用冷流试验方法对典型的溅板式层板

喷注单元混合特性进行了研究；在流动及混合特

性的试验及机理方面国内学者也进行了许多相关

研究［９－１０］。

为了满足推力室需要、降低成本、缩短研究周

期，设计出具有高燃烧性能、可靠热防护的层板喷

注器。本文对单喷嘴溅板式层板喷注单元进行数

值仿真研究，从温度场及组分分布等方面考察燃

烧室特征长度及出口层喷嘴宽度对喷注器流动及

燃烧特性的影响。

１　计算方法与模型参数

１．１　模型参数

计算对象为１００Ｎ气氧／甲烷发动机，参考同
轴式气－气喷注器燃烧室设计方法，发动机头部
采用层板式喷注器，单个喷嘴推力 Ｆ＝１２５Ｎ。
表１列出了气氧／甲烷发动机设计参数。喷注单
元结构示意及尺寸参数如图１所示。在喷注器模
型设计中保持出口层喷嘴间距 Ｄ、扩张角 γ、中间
层喷嘴宽度Ｌ、中间层厚度 Ｈ２及出口层厚度 Ｈ３
等参数不变，只改变出口层喷嘴宽度，其值分别取

０１５ｍｍ，０４５ｍｍ，０７５ｍｍ，１０５ｍｍ，其中Ｌ１＝
１０５ｍｍ已为出口层喷嘴宽度的极限位置。计算
区域网格划分如图２所示。

表１　发动机设计参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒ

参数 数值

燃烧室设计压力／ＭＰａ ０．８５
混合比（氧化剂／燃料） ３．２
总质量流量ｍ／（ｇ／ｓ） ５．５

氧化剂及燃料入口温度／Ｋ ２９８．１５
燃烧室直径／ｍｍ ８．６
喉部直径／ｍｍ ３．８４

理论特征速度／（ｍ／ｓ） １８２７．３

图１　喷注单元结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｐｌａｓｈｐｌａｔｅｌｅｔｉｎｊｅｃｔｏｒ

图２　计算区域网格划分
Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｏｆｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎ

１．２　控制方程

采用时间相关法求解气 －气燃烧流场，采用
控制体积法离散方程［１１］：

ｄ
ｄｔ（ρＶ）Ｐ０＋ａ０ｐ０ ＝∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｊｐｊ＋ｂ０ （１）

稳态过程取
ｄ
ｄｔ（ρＶ）Ｐ０＝０。其中 为通用变量，

Ｐ０为控制容积节点，Ｐｊ为周边节点，Ｖ为控制容
积体积，ｊ为控制容积中界面的角标，Ｎ为控制容
积的界面数，ａ０和 ａｊ分别是离散方程中对应 Ｐ０
和Ｐｊ的算子系数，ｂ０是离散方程源项。

１．３　湍流模型

湍流模型采用标准的双方程ｋ－ε模型：

（ρｋ）
ｔ
＋
（ρｋｕｉ）
ｘｉ

＝
ｘｊ

μ＋
μｔ
σ( )
ｋ

ｋ
ｘ[ ]
ｊ
＋Ｇｋ－ρε

（２）

（ρε）
ｔ

＋
（ρεｕｉ）
ｘｉ

＝
ｘｊ

μ＋
μｔ
σ( )
ε

ε
ｘ[ ]
ｊ
＋

Ｃ１ε
ε
ｋＧｋ－Ｃ２ερ

ε２
ｋ （３）

其中：μ为动力黏度；ｕｉ为速度分量；Ｇｋ是由平均
梯度引起的湍流动能 ｋ的产生项；Ｃ１ε和 Ｃ２ε为经
验常数；σｋ和σε分别是与湍流动能ｋ和耗散率ε
对应的Ｐｒａｎｄｔｌ数。

湍流速度为：

·２·
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μｔ＝ρＣμ
ｋ２

ε
（４）

其中，Ｃ１ε＝１．４４，Ｃ２ε＝１．９２，Ｃμ＝０．０９，σκ＝１．０，
σε＝１．３。

１．４　化学动力学模型

目前，描述甲烷燃烧的详细反应机理中包含

几十种组分、几百个基元反应，各种组分涉及的反

应特征时间尺度差异巨大，将其直接耦合到数值

计算中将带来极大的数值刚性和计算效率问题。

为了克服上述不足，确定适用于气氧／甲烷燃烧的
简化化学反应机理，采用热力学软件计算得到气

氧／甲烷燃烧的 ９组分总包反应简化模型，如
式（５）所示，并对该简化反应模型的适应性进行
了验证，结果表明该简化模型是可行的。在描述

湍流与化学反应的交互作用方面考虑采用涡耗散

概念 （ＥｄｄｙＤｉｓｓｉｐａｔｉｏｎＣｏｎｃｅｐｔ，ＥＤＣ）进 行
描述［１２－１３］。

ＣＨ４＋１．５２７Ｏ →２ ０．３３ＣＯ２＋０．６６２ＣＯ＋１．４５４Ｈ２Ｏ＋
０．３７１Ｈ２＋０．１３４Ｈ＋０．２１６ＯＨ＋０．０４７Ｏ （５）

２　结果及分析

２．１　网格无关性验证

为了保证网格无关性，取出口层喷嘴宽度为

Ｌ１＝０７５ｍｍ，三种结构网格下计算区域进行数
值计算，燃烧室头部及壁面区域网格均进行了加

密处理，网格数分别选取：１７万，３５万，５１万。其
中网格数量取５１万时，计算得到的喷管入口处主
要燃烧产物质量分数与热力计算值基本相同。

图３为三种网格下燃烧室温度轴向分布结果。可
以看出，不同网格质量下燃烧室温度计算值差别

很小，证明了数值计算的收敛。根据网格收敛结

果比较，采用网格数为３５万的结构网格对计算域
进行划分。

图３　网格无关性验证
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｓｔｕｄｙ

２．２　燃烧室特征长度对燃烧特性的影响

燃烧室特征长度对推进剂燃烧程度有较大影

响。燃烧室特征长度增加，一方面会导致推力室

容积和重量增大，另一方面会增大所需冷却的表

面积，使热阻增加不利于冷却。通常确定一个新

的燃烧室特征长度，很大程度上依赖类似的推进

剂和发动机尺寸经验。对于气氧／甲烷层板式喷
注器，由于没有可参考的发动机类型，设计中借鉴

了采用气氧／甲烷的发动机的特征长度来进行计
算［１４］。洪燕等［１５］计算了燃烧室特征长度分别为

３００ｍｍ、４００ｍｍ、５００ｍｍ、６００ｍｍ的气氧／甲烷发
动机，通过对比发现，当特征长度取 Ｌ ＝６００ｍｍ
时，燃烧效率最高，但此工况下壁面热载最大。对

于气氧／甲烷燃烧，由于其燃烧化学反应速率相对
于氢氧燃烧慢得多，因此所需的燃烧室长度更长。

高玉闪［１６］对气氧／甲烷、气氧／气氢同轴式喷注器
燃烧室特征长度进行了对比分析，研究结果表明：

相同条件下，相对于氢氧燃烧特征长度８００ｍｍ，
甲烷燃烧的特征长度为１１８０ｍｍ，可见设计参数
相似的情况下，气氧／甲烷燃烧所需特征长度比氢
氧燃烧所需特征长度长，约为其特征长度的

１５倍。
层板喷注器本身结构的特殊性能保证燃料和

氧化剂在喷注器流道内就开始进行撞击、雾化和

混合，从而能有效缩短燃烧距离，减小发动机的特

征长度，获得更高的燃烧效率。本文中分别选取

了特征长度 Ｌ 为 ３００ｍｍ、４００ｍｍ、５００ｍｍ、
６００ｍｍ、７００ｍｍ进行计算。

图４　燃烧室特征长度对特征速度的影响
Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｈａｍｂｅｒｌｅｎｇｔｈｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙ

图４为燃烧室特征长度对特征速度的影响。
从图中可以看出，燃烧室特征长度为 Ｌ ＝
３００ｍｍ时，计算得到燃烧室特征速度为 Ｃ＝
１６８４８ｍ／ｓ，采用热力学计算软件得到的理论特
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征速度 Ｃ ＝１８２７３ｍ／ｓ，即特征长度取３００ｍｍ
时采用气氧／甲烷层板式喷注器的特征速度效率
约为９２２％。随着燃烧室特征长度的增大，喷管
入口处推进剂特征速度逐渐增加，当 Ｌ ＝
６００ｍｍ时，特征速度效率达到９９０％，其后继续
增大特征长度对特征速度效率则影响不大。由于

特征长度值过大会引起重量增大及热阻增加等问

题，因此这里选择特征长度 Ｌ ＝６００ｍｍ作为气
氧／甲烷层板式喷注器的燃烧室特征长度，此时对
应的燃烧室圆筒段长度约为 １２０ｍｍ。对比文
献［１６］结果可以得到，相对于气氧／甲烷同轴式
喷注器燃烧，采用层板式喷注器能大大缩短燃烧

室的特征长度。图５为采用热力学计算软件得到
的余氧系数α及燃烧室压力 ＰＣ对特征速度的影
响。从图５中可以看出，燃烧室压力一定时，特征
速度随余氧系数的增大而先增大再减小。本文取

余氧系数α＝０８进行热力计算。

图５　余氧系数及燃烧室压力对特征速度的影响
Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｅｘｃｅｓｓｏｘｉｄｉｚｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄ
ｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙ

２．３　中间层板宽度对燃烧特性的影响

２．３．１　温度分布
在研究喷注器设计参数对其燃烧性能的影响

时，主要考察其对温度分布、组分分布及燃烧效率

的影响。在仿真过程中，固壁面均采用绝热条件

进行计算，因此并不能代表真实的壁面温度，但是

对于定性地分析设计参数对壁面热载的影响具有

同样的参考价值［１４］。

图６为不同出口层喷嘴宽度下燃烧室不同截
面上燃气温度仿真结果。从图中可以看到，采用

气氧／甲烷燃烧的９组分总包反应得到的燃烧流
场最高温度约３４００Ｋ，与甲烷的理论燃烧温度接
近。图７为出口层喷嘴宽度对燃烧室温度分布的
影响，从图中可以看出，当出口层喷嘴宽度取Ｌ１＝
１０５ｍｍ时，燃烧室头部区域截面温度上升最快，

（ａ）Ｌ１＝１．０５ｍｍ

（ｂ）Ｌ１＝０．７５ｍｍ

（ｃ）Ｌ１＝０．４５ｍｍ

（ｄ）Ｌ１＝０．１５ｍｍ

图６　燃烧室温度分布
Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅｃｈａｍｂｅｒ

Ｌ１＝０４５ｍｍ时上升最慢。总的来说，出口层喷
嘴宽度取Ｌ１＝０７５ｍｍ时，壁面燃气温度上升最
快，且能在较短的燃烧室长度内达到其理论燃烧

温度。出口层喷嘴宽度主要影响其撞击角，由于

溅板式层板喷注单元结构的特殊性，燃料与氧化

·４·
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剂撞击后在喷注面板附近及燃烧室轴向方向上均

产生较强的燃气回流，如图８所示。受燃气回流
的影响，喷注面板及头部局部区域温度较高。燃

气回流虽然有利于提高推进剂的混合及燃烧，但

会对喷注面板的热防护产生不利影响。

图７　出口层喷嘴宽度对燃烧室温度分布的影响
Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｎｏｚｚｌｅｗｉｄｔｈｏｆｔｈｅｆａｃｅｐｌａｔｅｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图８　燃烧室头部回流区域
Ｆｉｇ．８　３Ｄｖｉｅｗｏｆｔｈｅｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｎｅａｒｆａｃｅｐｌａｔｅ

２．３．２　组分分布
当余氧系数 α＝０８、燃烧室压力 ＰＣ ＝

０８５ＭＰａ时，取特定几种燃烧产物ＣＯ２、ＣＯ、Ｈ２Ｏ、
Ｏ、Ｈ、ＯＨ、Ｈ２进行热力计算，计算结果显示，氧气
和甲烷燃烧达到化学平衡时的主要产物为 ＣＯ２、
ＣＯ、Ｈ２Ｏ，其摩尔分数分别为 １０９６％、１９２３％、
４３８２％，其值越接近热力计算的平衡值，则说明
燃烧程度越完善。表２为不同出口层喷嘴宽度下
喷管入口处三种主要燃烧产物的摩尔分数表。由

表可见，Ｈ２Ｏ和 ＣＯ摩尔分数与热力计算值差别

表２　不同出口层喷嘴宽度下喷管入口处
三种主要燃烧产物的摩尔分数表

Ｔａｂ．２　Ｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｏｆｍａｉｎｐｒｏｄｕｃｔｓ
％

产物
热力计

算结果

不同Ｌ１下仿真结果

０．１５ｍｍ０．４５ｍｍ０．７５ｍｍ１．０５ｍｍ

Ｈ２Ｏ ４３．８８ ３９．１６ ４３．８０ ４３．９２ ４３．２７

ＣＯ２ １０．９６ ９．９２ ９．８２ ９．８７ ９．６９

ＣＯ １９．２３ １９．９０ １９．６９ １９．７９ １９．４５

不大，ＣＯ２的摩尔分数与热力计算结果存在一些
差异，分析其原因主要是在对化学动力学模型进

行简化时，忽略了一些重要的产物（如ＣＨ３、ＨＣＯ、
ＣＨ２Ｏ等），但该结果对于定性分析流场组分分布
具有一定的参考价值。

图９（ａ）所示为燃烧室内 Ｏ２剩余摩尔分数
图，可以看出在燃烧室前段各工况下Ｏ２摩尔分数
下降趋势差别较大，燃烧剧烈，Ｏ２消耗较快。对
于甲烷燃烧，主要产物中 Ｈ２Ｏ摩尔分数比例最
大，因此可通过分析燃烧室截面上 Ｈ２Ｏ摩尔分数
沿轴向的分布来揭示推进剂的主要燃烧区域及燃

烧完成度，这里定义Ｈ２Ｏ摩尔分数达到热力计算
值的９０％作为其燃烧长度ＬＣ。从图９（ｂ）中可以
看出，出口层喷嘴宽度 Ｌ１＝０１５ｍｍ时，Ｈ２Ｏ摩
尔分数比例较理论值差别较大，燃烧效率低，燃烧

不完全；当其值取０７５ｍｍ时，Ｈ２Ｏ摩尔分数最
接近理论值，对应的燃烧长度约为ＬＣ＝３０ｍｍ；继
续增大出口层喷嘴宽度对缩短燃烧距离、提高燃

烧效率影响不大。

（ａ）Ｏ２

（ｂ）Ｈ２Ｏ

图９　燃烧产物沿燃烧室轴向分布
Ｆｉｇ．９　Ａｘｉａｌｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｒｏｄｕｃｔｓ
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３　结论

相对于传统的同轴式喷注器，采用层板式喷

注器能有效缩短燃烧室的特征长度。当特征长度

取Ｌ ＝６００ｍｍ时，其特征速度效率可达９９０％，
对应的燃烧室圆筒段长度约为１２０ｍｍ。

出口层喷嘴宽度主要影响其撞击角，通过对

比分析发现，出口层喷嘴宽度取 Ｌ１＝０７５ｍｍ
时，壁面燃气温度上升快，能在较短的燃烧室长度

内达到其理论燃烧温度；该条件下 Ｈ２Ｏ摩尔分数
最接近热力计算值，燃烧长度最短。

为了进一步提高其燃烧效率，应确定合适的

喷注器设计参数，并综合考虑层板厚度、出口喷嘴

宽度及动量比等参数的影响；在实际应用中建议

采用多喷嘴，同时在分析燃烧性能时应综合考虑

燃烧室及喷注面板传热及热损失的影响。
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