
书书书

第３６卷 第５期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．３６Ｎｏ．５
２０１４年１０月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ｏｃｔ．２０１４

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１４０５０１１ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

数值模拟气／气喷嘴速度比对燃烧性能的影响

袁　磊，沈赤兵
（国防科技大学 高超声速冲压发动机技术重点试验室，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：为研究应用于全流量补燃循环发动机的不同气／气喷嘴得到的燃烧流场，通过求解 Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ方程组，对不同燃料与氧化剂速度比下的流动燃烧过程进行了数值计算，计算结果与实验结果吻合。
仿真结果表明：增加速度比能使燃烧火焰面提前，燃烧效率变大。如果发动机的长度受到限制，可以适当增

加速度比以实现高效燃烧。
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　　在全流量补燃循环发动机中，全部流量的氧
化剂和燃料事先分别通过富氧预燃室和富燃预燃

室燃烧形成燃气驱动涡轮后再进入主燃烧室，在

主燃烧室内将是气／气燃烧过程，因此气／气燃烧
技术是全流量补燃循环发动机的关键技术［１］。

气／气喷注器的燃烧不同于气／液喷注器的燃烧，
气／气喷注器的燃烧不存在蒸发、雾化过程，喷嘴
出口的速度高、雷诺数大、湍流度大，其燃烧流场

与气／液喷注器不同，这对发动机的研制提出了新
的挑战。

国外对气／气燃烧开展了一系列的研究，文献
［２－４］采用光学非接触式测量技术对燃烧室内
的速度分布和组分分布进行了测量；对高压燃烧

室，文献［５－６］测试了真实火箭发动机状态下的
燃烧室壁面热流；文献［７］采用大涡模拟技术研
究了气／气燃烧的湍流火焰；文献［８］评估了不同
计算模型仿真同一气／气喷嘴燃烧流场的有效性。

　　对气／气喷嘴的可行性研究，在试验和数值仿
真上已经进行得较多，但是研究喷注器参数对燃

烧流场、燃烧效率等的影响还很少见。

１　发动机结构

１．１　推力室结构

采用ＮＡＳＡ（美国国家航空航天局）试验研究
全流量补燃循环喷注器使用的模型发动机［７］来

研究速度比对气／气喷嘴得到的燃烧流场的影响。
如图１所示，发动机包含一个同轴直流式喷嘴、热
沉式冷却的圆筒型燃烧室以及一个收缩扩张型喷

管，发动机燃烧室直径为 ３８１ｍｍ，喉部直径为
８１６６ｍｍ，燃烧室圆柱段长为２８５７５ｍｍ，收敛段
长为２５９３ｍｍ，扩张段长为２４．８７ｍｍ。发动机入
口边界条件见表１。
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图１　发动机结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｅｎｇｉｎｅ

表１　入口边界条件
Ｔａｂ．１　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｉｎｌｅｔ

氧化剂 燃料

质量分数
０．９４５（Ｏ２）

０．０５５（Ｈ２Ｏ）

０．４０２（Ｈ２）

０．５９８（Ｈ２Ｏ）

质量流量（ｋｇ／ｓ） ０．０９０４ ０．０３３１

温度（Ｋ） ７１１ ８００

压力（ＭＰａ） ５．２ ５．２

１．２　喷注器结构

为考虑燃料与氧化剂的速度比对气／气喷嘴
得到的燃烧流场的影响，改变喷嘴燃料通道环缝

面积，仅改变燃料喷注速度，保持压力、温度、流量

不变，考核单一因素即速度比对燃烧流场的影响，

３个喷注器的速度比见表２（设２号喷注器燃料出
口速度为Ｖ１，氧化剂出口速度为Ｖ２）。

表２　各喷注器对应的速度比
Ｔａｂ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｒａｔｉｏｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｏｒｓ

喷注器编号 喷嘴出口燃料与氧化剂的速度比

ＮＯ．１ ２Ｖ１／３Ｖ２

ＮＯ．２ ３Ｖ１／３Ｖ２

ＮＯ．３ ４Ｖ１／３Ｖ２

　　图２是２号喷注器的结构简图，喷嘴中间通道
通氧化剂，外部环缝通燃料，氧化剂通道直径为

５２６ｍｍ，燃料通道直径为７．５ｍｍ，氧化剂通道与
燃料 通 道 间 隔 厚 度 为 ０５２ｍｍ，喷 嘴 缩 进
０．４３ｍｍ。

图２　２号喷注器结构示意图
Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅＮＯ．２ｉｎｊｅｃｔｏｒ

２　发动机内部燃烧流场数值仿真

２．１　数值计算模型

控制方程的通用形式为

（ρ）
ｔ

＋ｄｉｖ（ρｕ）＝ｄｉｖ（Γｇｒａｄ）＋Ｓ （１）

其中各参数的含义见参考资料［９］。数值计算时
使用文献［８］提出的物理模型，如湍流模型使用
ＳＳＴｋ－ω模型，湍流与化学反应作用模型使用层
流有限速率模型，不考虑辐射换热。燃气传递给

壁面的热流密度为

ｑ＝ｈ（Ｔｗ－Ｔｆ） （２）
其中ｑ是热流密度，Ｔｗ是给定的壁面温度，Ｔｆ是壁
面附近流体的温度，ｈ是对流换热系数（与壁面附
近流体的湍流水平、温度、速度分布有关）。

涉及Ｎ种反应组分，ＮＲ步基元反应的系统，
其反应一般式为

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｖ′ｉ，ｒＭｉ

ｋｆ，ｒ

ｋｂ，ｒ
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｖ″ｉ，ｒＭｉ （３）

其中ｖ′ｉ，ｒ，ｖ″ｉ，ｒ分别代表正逆反应中化学组分ｉ的化
学当量系数，Ｍｉ是组分 ｉ的符号，ｋｆ，ｒ，ｋｂ，ｒ表示正、
逆向反应速率常数，根据质量作用定律，组分 ｉ的

摩尔生成率Ｒ^ｉ，ｒ为

Ｒ^ｉ，ｒ＝Γ（ｖ″ｉ，ｒ－ｖ′ｉ，ｒ）［ｋｆ，ｒ∏
Ｎ

ｊ＝１
（Ｃｊ，ｒ）

η′ｊ，ｒ－

　ｋｂ，ｒ∏
Ｎ

ｊ＝１
（Ｃｊ，ｒ）

η″ｊ，ｒ］ （４）

其中Ｃｊ，ｒ表示组分 ｊ的摩尔浓度，η′ｊ，ｒ，η″ｊ，ｒ分别代
表反应中化学组分ｊ的反应指数，Г代表第三体效
应。正反应速率常数ｋｆ，ｒ由Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ公式给出：

ｋｆ，ｒ＝ＡｒＴ
βｒｅ－Ｅｒ／ＲＴ （５）

其中Ａｒ为指前因子，βｒ为温度指数，Ｅｒ是活化能。
逆反应速率常数ｋｂ，ｒ由平衡假设得到。化学反应

表３　反应机理

Ｔａｂ．３　Ｒｅａｃｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ

反应 Ａｒ，ｍ
３／（ｋｍｏｌ·ｓ） βｒ Ｅｒ／Ｒ，Ｋ

Ｈ２＋Ｍ２Ｈ＋Ｍ ５．５×１０１５ －１ ５１９８７

Ｏ２＋Ｍ２Ｏ＋Ｍ ７．２×１０１５ －１ ５９３４０

Ｈ２Ｏ＋ＭＨ＋ＯＨ＋Ｍ ５．２×１０１５ －１．５ ５９３８６

ＯＨ＋ＭＨ＋Ｏ＋Ｍ ８．５×１０１５ －１ ５０８３０

Ｈ２Ｏ＋Ｏ２ＯＨ ５．８×１０１０ ０ ９０５９

Ｈ２Ｏ＋ＨＨ２＋ＯＨ ８．４×１０１０ ０ １０１１６

Ｏ２＋ＨＯＨ＋Ｏ ２．２×１０１１ ０ ８４５５

Ｈ２＋ＯＯＨ＋Ｈ ７．５×１０１０ ０ ５５８６

·７６·
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机理采用６组分８步反应机理［１０］，反应机理见表

３。数值计算时空间对流项离散格式使用具有较
小耗 散 特 性 的 ＭＵＳＣＬ（ＭｏｎｏｔｏｎｅＵｐｓｔｒｅａｍ
ＣｅｎｔｅｒｅｄＳｃｈｅｍｅｓｆｏｒＣｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎＬａｗｓＳｃｈｅｍｅ）离
散格式，扩散项使用中心差分（ｃｅｎｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｉｎｇ
ｓｃｈｅｍｅ）离散格式，耦合求解离散后的方程组。

２．２　计算网格及边界条件

本文的计算网格使用耗散性小、计算精度高

的四边形结构网格，在反应混合层、壁面、流场转

折点进行局部加密。数值计算时，入口边界给定

质量流量、温度、组分质量分数，出口边界由数值

外推给定；燃料流与氧化剂流之间的间隔壁面给

定温度７５４Ｋ，圆柱段燃烧室壁面给定试验测得的
温度７００Ｋ，喷管给定温度５１０Ｋ，其余壁面为绝热
壁面，所有壁面均设定为无滑移条件［１０］，如文献

［１０］所述，仿真时如此给定壁面条件得到了与试
验吻合的结果。

３　数值仿真结果分析

３．１　数值计算方法验证

图３是计算得到的喷注器２对应的燃烧室壁
面热流与试验结果［５］的对比，可见仿真结果与试

验结果基本吻合，验证了本文数值计算方法的有

效性。随着离燃烧室喷注面板距离的增加，燃料

与氧化剂逐渐掺混燃烧，壁面热流逐渐上升并在

ｘ＝－０．２３ｍ附近达到热流峰值，随后由于燃烧过
程逐渐完成同时热燃气向壁面传递热量使得壁面

热流又逐渐下降。

图３　沿燃烧室轴向壁面热流分布
Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗａｌｌｈｅａｔｆｌｕｘｏｎｔｈｅ

ａｘｉｓｏｆｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

３．２　燃烧流场分析

图４是３个速度比下的温度分布云图，图５
是３个速度比下的 ＯＨ质量分数分布云图，图６
是３个速度比下的Ｈ２质量分数分布云图，图７（ａ）
是燃烧室前段以速度大小表示的回流区，图７（ｂ）

是燃烧室前段以水质量分数大小表示的回流区。

ＯＨ是活跃基团，能够定性反应高温区的位
置，如图４、图５所示，速度比越大，燃料与氧化剂
掺混均匀需要的长度越短，因此燃烧火焰越提前，

燃烧室中下游高温区分布越宽，燃烧室前段温度

越高，从图６来看，燃烧室前段的低温区主要是由
喷嘴喷入的低温燃料所引起。

图４　不同速度比下的温度分布云图
Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｒａｔｉｏ

图５　不同速度比下的ＯＨ质量分数分布云图
Ｆｉｇ．５　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＯＨｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｒａｔｉｏ

图６　不同速度比下的Ｈ２质量分数分布云图

Ｆｉｇ．６　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＨ２ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｒａｔｉｏ

速度比越大燃烧室前段温度越高，燃料浓度

越低的原因是：如图７（ａ）所示，增大速度比后，燃
料的总动量变大，在燃烧室前段形成的回流区的

卷吸力越强（以回流区的速度大小来衡量），进而

回流区卷吸反应混合层及燃烧室中下游的高温产

物（Ｈ２Ｏ）的能力越强，导致回流区内组分 Ｈ２Ｏ的
质量分数越大（参见图７（ｂ）），进而燃料的质量
分数就越小（在回流区，Ｈ２的质量分数与 Ｈ２Ｏ的
质量分数之和为１）。

·８６·
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（ａ）速度大小分布

（ｂ）Ｈ２Ｏ质量分数分布

图７　不同速度比下的燃烧室前段回流区
Ｆｉｇ．７　Ｒｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｚｏｎｅｏｎｈｅａｄｏｆ
ｃｏｍｂｕｓｔｏｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｒａｔｉｏ

３．３　燃烧效率

使用文献［１１］提出的简化计算方法研究速
度比对燃烧效率的影响，其燃烧效率 η的计算
式为：

η＝１－
ｍｘ
ｍｉｎ

（６）

其中 ｍｘ是沿燃烧室轴向 ｘ截面处的推进剂的质
量流量（由表１可知，本问题是富燃燃烧过程，氧
化剂不足，因此取氧化剂为考虑对象），ｍｉｎ是燃烧
室入口面处的推进剂的质量流量。图８是３个速
度比下的燃烧效率沿燃烧室轴向变化的曲线图，

从图中可知，ｘ＝－０．０９ｍ至 ｘ＝０ｍ（离燃烧室入
口面０．２ｍ到喷管入口），３个速度比下的燃烧效
率η均达到 ９７％以上，燃料与氧化剂速度比越
大，燃烧室同一截面上燃烧效率越大，印证了速度

比越大燃烧火焰越提前的结论。速度比越大，燃

烧效率越大的原因是：氢／氧的化学反应时间尺度
远远小于混合时间尺度，因此混合过程是控制化

学反应的主要机制，速度比越大，燃料与氧化剂之

间的剪切作用越强，燃烧室前段燃料与氧化剂之

间的掺混越均匀。

图８　不同速度比下的燃烧效率
沿燃烧室轴向变化图

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ｏｎｔｈｅａｘｉｓｏｆｃｏｍｂｕｓｔｏｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｒａｔｉｏ

４　结论

对不同速度比下的气／气燃烧流场进行了数
值计算。结果表明：速度比越大，燃料与氧化剂掺

混均匀需要的长度越短，燃烧火焰越提前，燃烧室

前段温度越高，燃烧室同一截面上燃烧效率越高。

因此如果燃烧室的长度受到限制，可以适当增加

速度比以实现高效燃烧。
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