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摘　要：为对某次失败的火箭发射过程进行故障分析，本文对可能的故障情况进行了数值仿真研究。根
据飞行过程的故障现象及箭载测量数据分析了可能的故障原因，并根据燃气发生器的特点对该燃烧室内雾

化、燃烧过程进行了数学建模和数值仿真。根据可能的故障情况进行了逐一的数值仿真和结果分析，并与有

限的箭载数据进行了对比。结果表明：采用该数学模型能够很好地对火箭发射过程中的故障进行再现；该型

号的燃气发生器存在一定的设计缺陷，需要进行设计优化；扰流环倾斜是此次飞行最有可能的故障情况。
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　　燃气发生器在航空航天领域有广泛的应用，
它将氧化剂和燃料按照设计要求的混合比组织燃

烧，获得满足一定压力、温度、流量和速度参数要

求的燃气，以实现特定的目的，如产生引射气流、

驱动涡轮、产生弹射气流等［１－２］。对于泵压式液

体火箭发动机，燃气发生器可靠的工作保证了涡

轮泵对推进剂进行有效的增压，从而确保发动机

推力室的正常工作［３］。

近年来，我国每年发射卫星接近２０次，成功
率接近１００％，偶尔的几次故障大部分发生在燃
气发生器及涡轮泵系统。本文针对某次失败的卫

星发射过程，对失败原因进行分析，并采用数值仿

真的方法对故障问题进行再现。对燃气发生器的

改进设计提供了技术支持，为提高火箭运载系统

的可靠性提供了帮助。

１　燃气发生器结构与计算网格

１．１　燃气发生器结构

从图１燃气发生器结构可以看到，该燃气发
生器由喷注面、扰流环、圆筒型燃烧室身部及燃气

喷口四部分组成。喷嘴成圆周阵列分布在喷注面

上，将液体推进剂引入燃烧室，控制其流量与喷注

压力，并对推进剂进行雾化和混合，其设计直接影

响燃气发生器的性能，是燃气发生器内重要的结

构部件［４］。本文研究的喷注面均匀布置了１８个
直流式液氢喷嘴，中心安装离心式液氧喷嘴。利

用气液之间速度差带来的剪切力及液体之间的冲

刷碰撞对液体推进剂进行雾化。由于在该型号液

体火箭发动机工作过程中，液氢首先被用作推力

室再生冷却的冷却剂，从燃气发生器喷嘴喷出的
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实际是超临界氢，所以燃气发生器喷嘴系统应该

属于气液喷注系统。

１．２　计算网格

由于燃气发生器头部区域存在液滴的喷出、

雾化、蒸发、气相的扩散、混合、燃烧等各种复杂的

物理化学作用，其网格相应较密。如图２所示，本
文对结构复杂的燃气发生器头部喷注区域进行了

网格加密。且由于初步故障分析中发现所研究的

流场为非对称结构，因此不能采用旋转对称的方

式缩小计算流场，而必须对全流场进行数值仿真。

同时在故障可能发生的位置进行相应的网格加

密。鉴于非结构网格能够很好地进行局部加密，

本文采用非结构网格，计算的网格节点达１２０万。

图１　燃气发生器结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

（ａ）头部网格

（ｂ）全流场网格
图２　计算网格示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｇｒｉｄｓ

２　物理模型与初边值条件

流体力学控制方程组是一系列非线性偏微分

方程，要使方程有适定的解，就要根据方程的类型

给出所模拟流场的初边值条件使方程定解；同时

对其数值求解要求对计算区域进行网格划分，对

于火箭发动机内部这样复杂的流场，正确高效的

生成网格是计算成败的关键问题之一。

２．１　物理模型

燃烧室内的流动是喷雾两相燃烧流动，因此

计算时控制方程采用的是完全湍流 Ｎ－Ｓ方程。
在多相多组分湍流反应流场中，存在有相态转化、

相相之间磨擦等作用引起的动量、能量交换，因此

要对原Ｎ－Ｓ方程添加适当源项，以通过源项考
虑两相之间的质量、动量和能量的交换：

连续方程：

珋ρ
ｔ
＋
ｘｊ
（珋ρ珘ｕｊ）＝Ｓｍ （１）

动量方程：
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能量方程：
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组分方程：


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
ｘｊ
（珋ρ珘ｕｊ珘Ｙｉ）＝


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（４）
式中，ρ为流体密度，τ为应力张量，ｕ是流动

速度（下标ｉ，ｊ表示不同的流动方向），Ｙ是组分质
量分数（下标 ｉ表示组分种类），Ｄ是扩散系数，Ｓ
是由于液滴蒸发与化学反应而加入的源项（下标

ｍ，ｕ，ｈ，Ｙ分别代表不同控制方程），上划线表示
采用了Ｆａｖｒｅ平均的物理量。

多相多组分湍流反应流场中的气相方程

Ｆａｖｒｅ平均的气相控制方程组在形式上相差并不
大，只是多了由于液相的引入而添加的源项。因

此，可以将多相多组分湍流反应流场中的气相方

程写成如下统一形式：


ｔ
（珋ρ）＋ｘｊ

（珋ρ珘ｕｊ）＝

ｘｊ
Γ

ｘ( )
ｊ
＋Ｓｄ＋Ｓｃ＋Ｓ

（５）
式中，表示不同方程的变量，Γ是变量等

效输运系数，Ｓｄ是因液滴的蒸发而加入源项，Ｓｃ
是化学反应引入的源项，Ｓ是多相方程写成统一
形式后的剩余项。

这是一组强非线性、强耦合的偏微分方程组。

蒸发、两相流动、湍流脉动、燃烧反应等过程通过

·４３·
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质量、动量、能量以及组分方程的源项加入到整个

体系中，使得各个方程发生强烈耦合。每一个源

项的加入，与所采用的物理模型相关。

对燃烧的仿真采用常用的 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ燃烧模
型，目的就确定在存在湍流的情况下组元的燃烧

速率，得出因为化学反应而引入控制方程的源项。

其化学反应当量关系式可表示为：

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｖ′ｉ，ｋＭｉ

ｋｆ，ｋ

ｋｂ，ｋ
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｖ″ｉ，ｋＭｉ （６）

其中，Ｎ是组分数，Ｍｉ是化学组分的标志，
ｖ′ｉ，ｋ、ｖ″ｉ，ｋ分别是反应物和生成物的化学当量系
数，ｋｆ，ｋ、ｋｂ，ｋ分别是正反应和逆反应的反应速率常
数。该方程适用于可逆反应和不可逆反应，在不

可逆反应中，逆反应速率常数ｋｂ，ｋ＝０。
本文采用Ｌａｇｒａｎｇｅ坐标下的离散相随机轨道

模型来模拟液相轨道。

ｄｕｄ
ｄｔ＝

３
８
ρｇ
ρｄＲｄ
ＣＤ（ｕｇ－ｕｄ）ｕｇ－ｕｄ （７）

式中，ｕｇ，ｕｄ分别是液滴和气相的速度矢量，
ＣＤ是阻力系数，ρｄ，ρｇ分别是液滴和气相的密度，
Ｒｄ是液滴的半径。该方程是忽略了 Ｍａｇｎｕｓｓ力、
Ｓａｆｆｍａｎ力、Ｂａｓｓｅｔ力、重力和流场压力梯度对液
滴动量的影响的简化模型。

２．２　初边值条件

对液体喷嘴的喷雾过程，省略了对液膜破碎

过程的建模，直接在喷嘴平面定义液滴的尺寸及

速度分布。利用喷嘴流量特性公式及相关试验结

果，离心式液氧喷嘴的初始液滴分布在靠近喷嘴

外边缘０．２ｍｍ的环形区域中。入口的液滴服从
ＲｏｓｉｎＲａｍｍｌｅｒ分布［５］：

ｄＲｉ
ｄｄｉ
＝Ｂｎｄ

ｎ－１
ｉ ｅｘｐ（－Ｂｄ

ｎ
ｉ） （８）

依据该型号燃气发生器喷嘴的雾化实验结

果，仿真中提供的边界条件为：氧液滴最小直径

１０μｍ，最大直径７０μｍ，平均直径４０μｍ，分布指数
２．１。

液滴初始速度为４０．３ｍ／ｓ，喷注锥角为１０５°。
其余入口／出口条件均与该燃气发生器设计工况
一致。

壁面：无渗透、无滑移壁面，即：ｕ＝ｖ＝ｗ＝０。
对于离散相，当液滴撞到壁面时，在边界条件给定

一定的反射角。

３　故障的初步分析

在此次发射过程中，故障的主要表现为火箭

运载器未能将卫星送入预定轨道。分析箭载测量

设备的测量数据，发现推力室喷注器内某推进剂

的压力未达到设计值，从而导致喷注压差不够，推

进剂流量下降，使得燃烧室压力下降，发动机推力

下降。最终导致运载器未能将有效载荷送入预定

轨道。

推力室入口处推进剂压力未达到预定值表明

燃气发生器及涡轮泵系统未达到设计工况，由于

涡轮泵系统存在较多的旋转部件，且工作在高转

速下，通常会考虑是涡轮泵系统的故障［６］。但分

析箭载的测量记录发现，燃气发生器靠近喷口处

的一个温度传感器在出现超量程的高温后，不再

有测量数据输出，这表明该传感器在工作过程中

被烧坏。随后分析箭载涡轮入口燃气流量数据，

发现在该温度传感器烧坏后涡轮入口燃气流量出

现了大幅度下降。这表明燃气发生器某处已经烧

蚀穿孔，导致燃气泄露，从而使驱动涡轮的燃气流

量减小，导致涡轮泵系统功率下降，无法有效地对

推进剂供应系统进行增压。从而最终导致火箭发

动机燃烧室压力下降，推力下降，无法将有效载荷

送入预定轨道。

从燃气发生器的结构图（如图１）可以看到，
该燃气发生器采用轴对称结构设计，主要部件即

为喷嘴与扰流环。在设计工况下，流场为轴对称

结构，燃烧的高温区应该不靠近壁面，但故障发生

时，燃气发生器壁面发生烧蚀，表明燃烧的高温火

焰冲刷到燃气发生器壁面。是什么原因造成这种

流动的非对称结构呢？可以考虑一下三种情况：

（１）由于加工及安装原因或者推进剂存在杂质，
导致燃气发生器某喷嘴堵塞；（２）由于加工及安
装原因，导致扰流环发生倾斜；（３）由于安装原因
或者燃烧振荡现象，导致扰流环焊接处发生开裂。

基于该燃气发生器可能出现的故障，本文进

行了相应的数值仿真，很好地再现了该燃气发生

器的故障所在。

４　燃气发生器故障仿真结果分析

本文所研究的燃气发生器为液氢／液氧双组
元燃烧方案，生成的燃气通过管路用于驱动涡轮

泵系统，从而对推进剂进行增压。氢由于其分子

量小量子效应显著，是一种量子气体。其临界温

度Ｔｃ是３３．２Ｋ，临界压力 Ｐｃ是１．２９７ＭＰａ。由于
液氢在对火箭发动机推力室进行冷却后，温度上

升，已达到超临界态。也就是说燃气发生器喷嘴

入口的氢实际是可压缩性的密相流体，且超临界

氢在过渡到气氢的过程中无潜热，因此，在数值仿
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真中将超临界氢采用气体状态方程进行模拟，其

物性参数采用分段线性拟合的方法。这样在数值

模拟中实际采用的是超临界氢／液氧的仿真模型，
其中超临界氢采用气氢模型，对该模型进行超临

界修正。

４．１　燃气发生器设计工况

与火箭发动机推力室不同，燃气发生器通常

设计得比较小巧，燃烧室温度与压力较低，其燃烧

室长度也较短，因此，为保证推进剂有效的混合燃

烧，通常在燃烧室内加有扰流环等装置用于增强

混合。

该燃气发生器通过调节入口推进剂的当量比

及流量，对出口气流温度及速度进行小范围调节，

以实现对火箭发动机推力室的入口压力进行调

节。限于文章篇幅，本文仅给出当量比为１时的
仿真结果，并对该工况下各种可能的故障情况进

行讨论。

从图３燃气发生器设计工况下的温度场可以
看到，燃气出口平均温度为１１３６Ｋ，与设计的出口
温度相当，而燃烧室压力与设计压力也基本一致，

表明本文所采用的仿真方法能够有效地对该燃气

发生器工作过程进行数值模拟，同时对故障工况

进行的仿真数据是合理的。

从图中可以看到由于液氧的雾化蒸发过程需

要一定的时间，也即燃烧需要一定的时滞与空滞，

因此燃烧的高温区出现在燃烧室比较靠后的位

置。扰流环的收缩扰流作用较好地保证了两种推

进剂的掺混，使燃烧空滞缩短，从而缩短燃烧室长

度。由于低温超临界氢从头部外圈的直流式喷嘴

喷出，对扰流环起到了很好的气膜冷却作用。由

于燃烧发生在燃烧室轴心附近，壁面处的燃气温

度是燃烧室壁在工作时间内可以承受的，因此在

正常的设计工况下，该燃气发生器是无需冷却的。

从图３中还可以看到，在喷注器头部，由于气
氢喷注的引射作用，在此处存在一个低压的回流

区，并掺混较小的液氧液滴，液氧蒸发后在此回流

区内有小范围的燃烧发生，位置比较靠近氢喷嘴，

如果因为启动及燃烧振荡等非定常过程的出现，

很有可能造成该处氢喷嘴的烧蚀，因此在今后燃

气发生器设计过程中要进行改进。

同时，在燃烧室前半部，由于扰流环的收缩加

速作用，这里存在一个低速的回流区，高温燃气较

长时间地滞留在这里，这对燃气发生器燃烧室实

际是很不利的，同时由于该区域对于燃烧空间的

增加也不明显，属于冗余空间，因此在今后燃气发

生器设计中也应该进行适当的改进。

图３　燃气发生器设计工况下的温度场
Ｆｉｇ．３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

４．２　喷嘴发生堵塞的情况

在航空航天飞行器中，由于管路的切割焊接

过程不可避免地会产生金属碎屑，如果清洗得不

够彻底，会导致节流装置或喷嘴发生堵塞。另外，

如果推进剂内含有杂质，也有可能导致节流装置

或喷嘴发生堵塞，因此，本文针对可能的喷嘴堵塞

情况进行了故障仿真。

图４为燃气发生器喷嘴发生堵塞时的温度场
情况。可以看到，由于图中下侧的喷嘴堵塞，形成

局部低压区，上侧超临界氢在喷出后迅速膨胀，在

扰流环内挤压推进剂向下方运动。随后上侧氢与

氧发生反应，该燃烧区的高压也会挤压气流向下

方运动，这种挤压作用造成流场的严重不均匀，并

使燃烧的高温区贴近燃气发生器身部。这很容易

造成燃烧室壁面的烧蚀。由于燃气发生器流量的

减小，同时燃烧的不均匀，也会降低燃烧效率，该

燃气发生器的平均温度比设计工况低 ２００Ｋ左
右，出口压力为设计工况的８７％，大大降低了燃
气的做功能力。因此，喷嘴发生堵塞有可能是此

次故障发生的原因。

图４　燃气发生器喷嘴发生堵塞的温度场
Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｗｉｔｈｐｌｕｇｅｄｉｎｊｅｃｔｏｒ

４．３　扰流环发生倾斜的情况

在燃气发生器焊接加工过程中，极有可能因

为加工误差造成扰流环倾斜，导致流场上下不对

称，限于文章篇幅，本文仅给出倾斜角度为４°时
的计算结果，图５为燃气发生器扰流环倾斜情况
下的温度场。

从图５中可以看到，扰流环的倾斜使位于中
心的高温燃气发生倾斜，使得高温火焰正好打在

燃气发生器出口折角处，也就是燃气发生器发生

烧蚀的位置（失效的温度传感器位于该区域，如
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图１）。计算结果表明，扰流环发生倾斜对燃气发
生器平均温度及出口压力并没有造成太大的影

响，但当室壁烧穿时，燃气的泄露必然会导致出口

气流压力及流量的下降，从而降低涡轮泵系统的

做功能力。可见对于本次发射故障，最有可能的

情况是燃气发生器扰流环发生了倾斜。

图５　燃气发生器扰流环发生倾斜的温度场
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ
ｗｉｔｈａｓｋｅｗｔｕｒｂｕｌｅｎｔｆｌｏｗａｎｎｕｌｕｓ

４．４　扰流环发生开裂的情况

由于焊接及加工的失误，或者燃烧振荡的作

用，极有可能导致燃烧室扰流环发生开裂，即燃烧

室头部与身部在扰流环的位置出现了窜腔。超临

界氢通过该缝隙进入燃烧室身部前侧，由于扰流

环发生开裂时通常裂缝较小，从窜腔泄露的氢流

量很小，同时在泄露处没有氧气与之反应，因此对

于该工况数值模拟的温度场结果与设计工况基本

相同，高温燃烧区位于燃烧室中心处，燃烧室壁面

温度较低。从图６燃气发生器扰流环发生开裂的

图６　燃气发生器扰流环发生开裂的压力场
Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｉｅｌｄｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ
ｗｉｔｈｃｒａｃｋｔｕｒｂｕｌｅｎｔｆｌｏｗａｎｎｕｌｕｓ

压力场计算结果，可见到这一超临界氢泄露过程，

但该过程对燃气发生器燃烧温度及出口压力并没

有太大的影响，不是可能的故障情况。

５　结　论

本文针对某次火箭发射出现的故障进行了分

析，对发生故障的燃气发生器内部燃烧及流动过

程进行了数值仿真，仿真结果表明：（１）该燃气发
生器存在一定的设计缺陷，为保证后继飞行任务

的顺利完成，极有必要对该型号燃气发生器进行

设计优化；（２）对于可能出现的三种故障，造成燃
烧室壁出现烧蚀的，可能是氢喷嘴发生堵塞或者

扰流环发生倾斜，扰流环开裂的情况不是此次飞

行失败的故障情况；（３）根据燃气发生器室壁烧
蚀的位置分析，最有可能的故障情况是扰流环发

生了倾斜，且倾斜角度在４°左右。
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