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ATR发动机环形富燃燃气发生器燃烧特性数值模拟
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摘要：为实现空气涡轮火箭（ATR）发动机富燃燃气发生器与涡轮部件的最佳气动匹配，环形富燃燃气发生器是必然的发展趋

势。以ATR发动机液氧/煤油环形富燃燃气发生器为研究对象，通过数值模拟方法分别探究环形截面下不同局部流量和局部混合

比对燃烧特性的影响。结果表明：在保证喷嘴总混合比不变、增大中心燃烧喷嘴流量（或减小边区燃烧喷嘴流量）时，喷嘴下游的

高温区主要沿流向增长；在不同状态下，“倒锥形”低温射流区变化不大；在中心燃烧喷嘴混合比为 0.8，边区喷嘴混合比为 0.5不变

的条件下，当中心燃烧喷嘴混合比略高于边区燃烧喷嘴混合比时，燃烧效率达到极值 83.94%；在保证喷嘴总流量不变，提高中心

燃烧喷嘴混合比（或降低边区燃烧喷嘴混合比）时，喷嘴下游的高温区主要沿流向和径向增长；“倒锥形”低温射流区随着燃烧喷嘴

混合比的提高沿流向逐渐增大；在中心单元喷嘴流量为0.108 kg/s，边区单元喷嘴流量为0.144 kg/s不变的条件下，当中心燃烧喷嘴

流量略大于边区燃烧喷嘴流量时，燃烧效率达到极值83.37%。
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Abstract： To achieve the best aerodynamic match between the rich combustion gas generator and the turbine components of an air 

turbo rocket(ATR)engine,an annular fuel-rich gas generator is an inevitable development trend.Taking a liquid oxygen/ RP-3 annular fuel-
rich gas generator for ATR engines as the research object,the effects of different local mass flow rates and local mixing ratios on combustion 
performance under the annular cross section were investigated by numerical simulation.The results show that when the total mixing ratio of 
the nozzles remains unchanged,increasing the mass flow rate of the central combustion nozzles(or decreasing the mass flow rate of the side 
combustion nozzles)causes the high-temperature region downstream of the nozzle to primarily expand along the flow direction. Under differ⁃
ent conditions,the low-temperature jet zone with the shape of an "inverted cone" changes little;Under the constant condition that the mixing 
ratio of the central combustion nozzle is 0.8 and that of the side nozzle is 0.5,the combustion efficiency reaches an extreme value of 83.94% 
when the central combustion nozzle mixing ratio is slightly higher than the side nozzle mixing ratio;When the total flow rate of the nozzles 
remains unchanged, increasing the mixing ratio of the central combustion nozzles(or decreasing the mixing ratio of the side combustion 
nozzles)causes the high-temperature region downstream of the nozzle to expand primarily along the flow direction and radial direction.The 
low-temperature jet zone with the shape of an"inverted cone" increases along the flow direction with the increase of combustion nozzle mix⁃
ing ratio;under the constant condition that the mass flow rate of the central unit nozzles is 0.108 kg/s and that of the side unit nozzles is 
0.144 kg/s, the combustion efficiency reaches an extreme value of 83.37% when the mass flow rate of the central combustion nozzles is 
slightly higher than that of the side combustion nozzles.
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0　引言

空气涡轮火箭（Air Turbine Rocket，ATR）发动机

结合了航空发动机与液体火箭发动机的技术优势，不

存在“推力陷阱”和模态转化问题，具有推重比大、技

术难度适中等特点，在Ma=0~4速域具有较好的工作

性能[1-3]。在 ATR 发动机中，富燃燃气发生器是其能

够实现宽域飞行的重要部件。采用独立于空气系统

的液体火箭发动机原理，在系统中起到预燃的作用，

其燃烧性能的优劣对发动机整机的可靠运行和性能

提升具有重要意义[4-6]。

基于液体火箭发动机技术的富燃燃气发生器发

展较早，应用较为广泛，也常用于 ATR 发动机中[7-9]。

纵苏[10]进行了液氧/煤油富燃燃气发生器试验，得出液

氧/煤油燃气发生器在混合比为 0.3080～0.4106 下燃

烧稳定、积碳小，对涡轮转速没有影响；张锋等[11]对气

氧/煤油燃气发生器燃烧特性进行了试验，表明混合

比是特征速度、燃气温度及燃烧效率的最大影响因

素；康忠涛等[12]根据设计参数设计了 2种空气/煤油燃

气发生器富燃燃烧组织方案，也得出混合比是燃气发

生器最重要的工况参数；钟战[13]通过数值模拟方法对

燃气发生器的点火特性与燃烧性能进行了分析，表明

燃气发生器上游处温度较低，随着推进剂的蒸发，在

中下游会出现高温区，由于水的作用使得燃气发生器

内部温度整体偏低；马列波等[14]探究了液体火箭发动

机推力室不同喷嘴的排布方式对燃烧流场的影响，发

现喷嘴交错排列能够提高腔体内部温度分布的均匀

性，提高燃烧效率和燃烧室压力；Son等[15]对富燃燃气

发生器进行了不同方向的设计，表明增大运行压力以

及采用再生冷却对煤油进行预热，能够减少燃气发生

器设计时的质量；Nickerson等[16]通过将煤油燃料导入

计算机程序，发现混合比为 0.26～0.55的富燃燃气发

生器在进行燃烧反应时无碳烟生成。以上研究表明，

国内外对于富燃燃气发生器的研究比较全面，但燃气

发生器大多以圆形截面为主。为了实现ATR发动机

燃气发生器与涡轮部件在结构与气动的最佳匹配，与

涡轮同轴的环形燃气发生器是必然的发展趋势。

采用环形出口截面实现与涡轮入口截面在结构

及气动层面的吻合，空间利用率大，并且可以使驱动

涡轮的燃气更有效地发挥作用。但是目前针对该构

形富燃燃气发生器的研究未见公开报道。本文以

ATR发动机环形液氧/煤油富燃燃气发生器为研究对

象，通过改变环形富燃燃气发生器单元喷嘴的混合比

和流量，探究不同推进剂喷注状态下富燃燃气发生器

燃烧性能的变化，为 ATR 发动机环形富燃燃气发生

器的研制提供技术支撑。

1　数值方法

1.1　物理模型

本文采用的液氧/煤油环形富燃燃气发生器 3维

结构如图1所示。其中，点

火装置火炬点火器位置和

液氧入口位置分别有2处，

位于喷注面上方，呈对称

分布。煤油入口位置有 2
处，位于环形燃气发生器

身部，亦成对称分布。

煤油从环形富燃燃气发生器的身部两侧流入，首

先对环形富燃燃气发生器身部进行再生冷却，随后沿

再生冷却通道流至喷注面入口。液氧和煤油分别从

各自夹层进入燃气发生器，液氧位于上层，煤油位于

下层，并用隔板隔开，确保进入燃气发生器内部燃烧

后才进行掺混。环形富燃燃气发生器喷注面剖面如

图2所示。

从图中可见，喷注面采用内混双组元离心式喷

嘴。煤油再生冷却完成后，与液氧通过喷注器壁面小

孔进入喷注面，如图中紫色箭头和绿色箭头所示。随

后经离心式喷嘴切向孔喷入腔体内部混合，进行燃烧

反应。其中，液氧喷嘴长度为 15 mm，内径为 3 mm。

煤油燃烧喷嘴长度为 13 mm，内径为 4 mm。煤油冷

却喷嘴长度为 10 mm，内径为 2 mm。燃气发生器身

部长度为 190 mm，特征长度为 13.2 mm，喷注面外半

点火位置

液氧入口

煤油入口

点火位置

煤油入口

液氧入口

图1　环形富燃燃气发生器

3维结构

液氧入口

液氧喷嘴

煤油喷嘴

煤油入口

图2　环形富燃燃气发生器喷注面剖面
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径为 172 mm，内半径为 135.5 mm，环形出口外半径为

208 mm，出口内半径为 195.94 mm，燃气发生器液氧

和煤油的总流量为6.5 kg/s，总混合比为0.45。
该环形燃气发生器每 60 °为 1个周期，环形富燃

燃气发生器全环流体域模型如图 3所示，单元周期环

形富燃燃气发生器流体域如图 4所示。从图中可见，

喷注面为圆环型，喷嘴的排布方式为同心圆式排布，

喷嘴类型包括燃烧喷嘴和冷却喷嘴。燃烧喷嘴分为

中心双组元离心式喷嘴和边区（内圈和外圈）双组元

离心式喷嘴，交错排布，呈“W”形排列，冷却喷嘴采用

单组元离心式喷嘴，位于内圈和外圈，分别对内壁面

和外壁面进行冷却。

红色区域同心圆代表中心燃烧喷嘴，黄色区域同

心圆代表边区燃烧喷嘴，蓝色区域圆形代表冷却喷

嘴。每个周期包含 4个中心双组元燃烧喷嘴、2个外

圈双组元燃烧喷嘴、1个内圈双组元燃烧喷嘴、3个外

圈冷却喷嘴和 2个内圈冷却喷嘴。总共为 24个中心

燃烧喷嘴、18 个边区燃烧喷嘴和 30 个冷却喷嘴。冷

却喷嘴喷射煤油，通过液膜冷却的方式对燃气发生器

的内部进行冷却，与外部的再生冷却相辅相成，达到

热防护的目的。

该环形富燃燃气发生器中心燃烧喷嘴处总流量

与边区燃烧喷嘴处总流量相同，均为 2.592 kg/s。同

时为确保壁面温度不超标，中心双组元喷嘴混合比为

0.8，边区为 0.5。在总混合比 0.45和总流量 6.5 kg/s不

变的前提下，根据喷嘴排布方案，开展定局部流量变

局部混合比和定局部混合比变局部流量 2 种计算

方案。

单元喷嘴定混合比变流量工况数据见表 1。单

元喷嘴定流量变混合比工况数据见表 2。表中，Km1为

中心区单元喷嘴混合比；M1为中心区单元喷嘴流量；

Km2为边区单元燃烧喷嘴混合比；M2为边区单元喷嘴

流量；M3为单元喷嘴流量，内部液膜冷却煤油的混合

比为0。

1.2　网格划分与边界条件

对环形富燃燃气发生器流体域进行网格划分。

为节省计算时间和计算节点，仅对 1个周期（60 °）的

流体域进行计算，并设置两侧周期面为周期性边界条

件。环形燃气发生器的喷

嘴处的结构较为复杂，进

行局部加密，环形富燃燃

气发生器单元周期网格如

图5所示。

环形富燃燃气发生器氧与煤油以同轴离心的方

式从喷嘴喷出。入口边界条件设置为质量流量入口，

出口边界条件设置为压力出口为101325 Pa。
1.3　湍流模型与燃烧模型

采用 Realizable k-ε湍流模型对雷诺应力项进行

封闭，该模型对 Standard 湍流模型进行了改进和修

正，在湍流和燃烧方面计算较好。为了获得更高精

度，流动方程各项均采用 2 阶迎风格式进行离散，压

力与流动的耦合采用Coupled算法。湍流模型的控制

方程湍动能方程（k方程）和湍动能耗散率方程（ε方

喷注面

出口2维流体域喷注面

图3　环形富燃燃气发生器全环流体域模型

2维流体域单元周期喷注面

周期性边界

出口

周期性边界

单元周期喷注面

图4　单元周期环形富燃燃气发生器流体域

表1　单元喷嘴定混合比变流量工况数据

序号

1
2
3
4
5

Km1
0.8
0.8
0.8
0.8
0.8

M1/（kg/s）
0.036
0.072
0.108
0.144
0.180

Km2
0.5
0.5
0.5
0.5
0.5

M2/（kg/s）
0.272
0.208
0.144
0.080
0.016

M3/（kg/s）
0.0246
0.0342
0.0438
0.0534
0.0630

表2　单元喷嘴定流量变混合比工况数据

序号

6
7
8
9

10

Km1
0.4
0.6
0.8
1.0
1.2

M1/（kg/s）
0.108
0.108
0.108
0.108
0.108

Km2
0.97
0.67
0.50
0.38
0.30

M2/（kg/s）
0.144
0.144
0.144
0.144
0.144

M3/（kg/s）
0.0438
0.0438
0.0438
0.0438
0.0438

图5　环形富燃燃气发生器

单元周期网格
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其中，湍流黏性系数为

μt = ρCμ
k2

ε （3）
式中：ρ为密度；μ为动力黏度；μ t 为湍流黏度；Gb 为由

浮力产生的湍流动能；Gk为由平均速度梯度产生的湍

流动能；YM 为可压缩湍流中的脉动膨胀对总耗散率

的影响；C1ε、C2ε、Cμ、σk、σε 为模型常量，值分别为

1.44、1.92、0.09、1.0、1.3。
物质输运守恒方程为

∂
∂t ( ρYi ) + ∇ ⋅ ( ρ v→Yi ) = - ∇Ji→ + Ri + Si （4）

式中：Yi为每种物质的质量分数；Si为离散相导致的

额外生产速率；Ji为由质量分数梯度产生的物质 i的

扩散通量；Ri为生成物的净产生速率。

燃烧模型采用组分运输中的涡耗散模型，化学反

应速率由大涡混合时间尺度 k - ε控制，对涡耗散反

应速率进行计算。该模型在非预混火焰的湍流燃烧

中，能够使液氧与煤油快速进入燃气发生器内进行燃

烧反应，较好地模拟温度与热量的变化。

为明确网格无关性对计算带来的影响，本文分别

对流体域进行 98、204、512、765、1043 万 5 种数目的

正四面体网格划分，并对环形富燃燃气发生器室压结

果进行验证，不同网格数量下室压计算结果见表 3。
从表中可见，随着网格数量的增加，室压逐渐提高。

当网格达到 512 万时，室压开始逐渐平稳，后续 765 
万与 1043 万的网格与之相差微小，低于 0.5%。考虑

到节省计算节点与计算时间，最终确定使用 512 万的

网格进行计算。

煤油液滴经离散相设置，按照离心式喷嘴的喷射

效果，以空心雾锥的形式喷入环形燃气发生器。在涡

耗散燃烧模型的数值模拟

中，选择恰当的反应机理

是较为重要的。较为简洁

的反应机理会导致消耗反

应物较少，进而导致热量

释放较少，计算出的温度

较低[17-19]。因此，对于煤油

的组分，本文采用Choi[20]提

出的 10 步煤油反应机理，

该机理在煤油的燃烧反应

试验中得到较好验证，10
步煤油反应机理见表4。
1.4　计算方法验证

为了验证计算方法，对环形富燃燃气发生器的点

火装置的火炬点火器进行燃烧试验以及数值模拟。

试验采用的火炬点火器结构如图 6 所示。气氧采用

自增压供应，煤油采用柱

塞煤油泵供应。在火炬点

火器身体部设置压力传感

器对室压进行采集，不同

时刻下火炬点火器点火试

验如图7所示。

计算 4 种不同工况下火炬点火器的燃烧效率。

将试验结果与数值模拟结果进行对比，不同工况下火

炬点火器试验结果见表5。
火炬点火器燃烧效率数值模拟与试验结果对比

如图8所示。

从图中可见，4种工况点计算所得燃烧效率稍高

于试验所得燃烧效率，最大相对误差为 2.53%，误差

表3　不同网格数量下室压计算结果

Grid number
Pressure/

MPa

98 万
2.016

204万

2.064
512万

2.137
765万

2.139
1043万

2.140

表4　煤油反应机理

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9

10

Value
C10H20+5O2⇒10CO+10H2

CO+O⇔CO2+M
CO+OH⇔CO2+H
H+O2⇔OH+OH
H+O2⇔OH+O
O+H2⇔H2O+H
O+H2⇔OH+H

OH+OH⇔H2O+O
H+H⇔H2+M

H+OH⇔H2O+M

（a） 第1.0 s

（c） 第2.0 s

（b） 第1.5 s

（d） 第2.5 s
图7　火炬点火器点火试验［21］

煤油入口
气氧
入口

火花塞

图6　火炬点火器结构
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在可接受范围内。随着总

混合比的提高，火炬点火

器的燃烧效率和平均温度

逐渐增大，这与大量文献

研究保持一致。因此，本

文的计算方法是切实可

行的。

在ATR发动机运行过

程中，燃气发生器出口截面是不临界的。为了评估不

同喷注方案对室压的影响，本文根据临界面积公式在

现有燃发器出口下游增设临界喷嘴，并通过计算最终

的室压评估燃烧效率。临界面积公式为

A t = m
.

RgT0
p0Γ

（5）
式中：m

.
为通过出口的推进剂总质量流量；T0 为燃气

温度；Rg 为气体常数；p0为室压；Γ为比热比相关无量

纲常数。

根据燃气发生器总流量及总混合比，最终算得临

界出口面积为2840 mm2。

2　结果与讨论

2.1　不同局部流量流场及性能分析

当Km1=0.8、Km2=0.5时，不同喷嘴流量下中心燃烧

喷嘴和边区燃烧喷嘴处流向截面温度分布如图 9、10
所示。工况 3 距离喷嘴处不同轴向位置截面的温度

分布如图11所示。

根据 5 种工况流向

截面的整体温度分布可

知，沿燃气发生器流向喷

嘴附近的温度普遍较低，

进入燃气发生器内部后

温度才开始逐渐升高（图

9～11），这是因为推进剂

在喷注面附近湍流掺混

不充分，因此化学反应较弱。随着推进剂从喷注面向

出口方向流动，掺混逐渐均匀，反应愈发强烈，放热量

增加，因此温度逐渐提高。同时，在中心喷嘴以及边

区喷嘴轴线的流向截面处，无论流量如何改变，在燃

气发生器沿中心喷嘴以及沿边区喷嘴轴线区域的某

处都存在一段高温区，其出现的位置以及面积的大

小均随喷嘴流量的变化而变化。需要说明的是，工

况 1～3（图 9）高温区变化较为轻微，这是因为边区流

量过大而燃气发生器空间较小限制了高温区的扩散。

随着燃烧喷嘴流量的增大，喷嘴下游的高温区逐

渐沿流向增大（图 9）。这主要是由于喷嘴推进剂流

量增加，推进剂发生完全反应的时间变长，进而高温

区变大。在燃烧喷嘴流量很小时（M1=0.036 kg/s），可

以看到喷嘴下游的高温区较小，推进剂从喷嘴喷注后

在很短的距离内完成放热反应，随着与周围冷却煤油

蒸汽的混合，温度降低至 1000 K左右；在喷嘴流量很

大时（M1=0.18 kg/s），喷嘴下游的高温区已经延伸至

燃气发生器出口附近。从图 9还可见，在高温区中心

并靠近喷嘴附近范围内存在一个“倒锥形”低温射流

区。这个低温射流区主要受喷嘴混合比的影响，受推

进剂流速的影响较小。因此从图 8可以看出，随着喷

嘴流量的增大，低温射流区大小变化不大。

由于受到燃气发生器内壁面的限制，边区燃烧喷

嘴高温区的径向宽度比燃烧喷嘴的高温区较小，不同

局部流量下边区燃烧喷嘴处流向截面温度（图 10）。

表5　不同工况下火炬点火器试验结果

序号

1
2
3
4

混合比Km
0.454
0.557
0.599
0.656

压力/MPa
3.63
4.19
3.10
3.91

ØO2/（g/s）
34.0
40.0
29.9
38.0

ØRP-3/（g/s）
74.9
71.8
49.9
57.9

注：ØO2、ØRP-3分别为氧气流量、煤油质量流量。

燃
烧

效
率
（
数

值
模

拟
结

果
） 0.95

0.90

0.85

0.80

燃烧效率(试验结果)0.80 0.85 0.90 0.95
1

2
3

4

图8　火炬点火器燃烧效率

数值模拟与试验结果对比

Temperature/K 300 500 700 900 1100 1300 1500
Label 1 Label 2 Label 3 Label 4 Label 5

M1/（kg/s） 0.036 0.072 0.108 0.144 0.180
图9　不同局部流量下中心燃烧喷嘴处流向截面温度

Temperature/K 300 500 700 900 1100 1300 1500
Label 1 Label 2 Label 3 Label 4 Label 5

M2/（kg/s） 0.272 0.208 0.144 0.080 0.016
图10　不同局部流量下边区燃烧喷嘴处流向截面温度

Temperature/K 300 600 900 1200 1500

Z=30 mm

Z=50 mm

Z=70 mm

图11　工况3距离喷嘴处

不同轴向位置截面的温度
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其呈现出与图 9类似的结果。此外，由于受到内壁面

下游“斜坡段”的影响，边区燃烧喷嘴下游的高温区会

对内壁面“斜坡段”造成比较大的热冲击，从而对燃发

器热防护造成影响。

横截面的高温区基本与上游燃烧喷嘴处相对应

（图 11）。在距离喷嘴较近的区域，由于掺混不充分

造成温度偏低，约为1200~1300 K；随着氧和煤油在下

游流动过程中逐渐掺混充分，温度逐渐升高，约为

1500 K。

对比 5种不同局部流量的变化可知，当仅改变局

部流量，不改变局部混合比时，燃气高温区体积的变

化以流向位置变化为主，径向位置变化较小。这是因

为当中心喷嘴和边区喷嘴的局部流量显著增大时，双

组元喷嘴受到局部混合比的影响，轴向高温区面积并

未显著增大。通过对比不同轴向位置截面的温度（图

11）也能得出上述的结论。

当 Km1=0.8、Km2=0.5 时，5 种不同局部流量工况下

环形富燃燃气发生器距离喷注面不同轴向位置的平

均总温变化曲线，如图 12 所示。从图中可见，在 0~
70 mm，不同喷注方案的燃

气温度上升较快。这主要

是由于在喷嘴附近区域，

氧和煤油质量分数较高，

较高的喷注速度致使二者

强烈掺混，化学反应比较

剧烈，燃烧放热较快，进而

导致温度上升曲线斜率较

大。在 70~190 mm，温度

上升曲线变缓。这主要是由于随着反应的进行，推进

剂质量分数逐渐降低，化学反应变弱，进而温度上升

幅度变缓。在 70~190 mm，工况 1、5的燃气温度显著

低于其他工况（图 10），原因主要是在工况 1和工况 5
中，中心燃烧喷嘴和内、外圈燃烧喷嘴的流量差异过

大，导致在有限的特征长度范围内推进剂燃烧不完

全，进而造成温度偏低。由于边区燃烧喷嘴的混合比

为 0.5，显著低于中心燃烧喷嘴（Km1=0.8），化学反应速

率相对于中心燃烧喷嘴较慢，因此当过分增大边区燃

烧喷嘴流量时会造成边区喷嘴的推进剂在有限的停

留时间内燃烧不完全，导致出口温度偏低。因此对比

工况 1和工况 5，工况 1的出口温度要显著低于工况 5
的。由于燃发器出口温度在一定程度上反应了推进

剂燃烧完全的程度，因此出口燃气温度越高，代表燃

发器的燃烧效率越高，从基于出口温度初步判断不同

喷注方案燃气发生器燃烧效率从到低的排序是：工况

4、工况3、工况2、工况5、工况1。
当Km1=0.8、Km2=0.5时，不同单元喷嘴流量下环形

富燃燃气发生器距离喷注面不同轴向位置的煤油质

量分数变化曲线如图 13 所示。从图中可见，煤油质

量分数的下降趋势与总温

上升趋势基本相同，但是

没有图12中温度变化曲线

那么剧烈。主要原因是由

于目前的燃气发生器在喷

注面板的近壁面区域设置

了单组元煤油冷却喷嘴，

用于保证燃气发生器壁面

温度不超过金属耐温极

限。这部分煤油的主要作用是在壁面附近形成低温

煤油蒸汽膜，并不参与燃烧。因此，从全局来看煤油

质量分数曲线的变化并不像温度那样剧烈。5 种不

同喷注方案的燃气发生器燃油质量分数的变化曲线

大致可以分为 2组。工况 2～4的燃油质量分数在 0~
70 mm变化相对较大，在 70~190 mm煤油质量分数变

化相对较缓。对比图 12不难看出，工况 2~4煤油变化

与温度变化相一致。主要原因还是因为在喷嘴附近

区域推进剂质量分数较高，反应速率较快，进而煤油

质量分数下降较快，在 70~190 mm推进剂质量分数减

小，反应减弱，进而造成煤油质量分数减小相对较慢。

工况 1、5的燃油质量分数分布曲线在 0~190 mm斜率

的变化不大，基本上呈现线性降低的趋势。原因主要

由于工况 1、5 的中心燃烧喷嘴和边区燃烧喷嘴推进

剂喷注流量过大，推进剂停留时间过短，燃烧不完全，

因此煤油质量分数较高并且变化速率基本不变。在

喷注面 0～10 mm，煤油质量分数存在比较大的差异，

不同局部流量下距离喷注面不同轴向位置煤油质量

分数分布曲线，这主要是由于煤油蒸发速率的差异造

成的。煤油的蒸发速率受到喷注速度、环境温度、雾

化直径等的影响。

当Km1=0.8、Km2=0.5时，不同单元喷嘴流量下环形

富燃燃气发生器距离喷注面处不同轴向位置的氧质

量分数变化曲线如图 14 所示。从图中可见，煤油质

量分数沿轴线的变化曲线，氧质量分数变化与温度变

平
均

总
温

/K

1200
1100
1000

900
800
700
600
500

距离喷注面轴向位置/mm
0 40 80 120 160 200

Label 1Label 2Label 3Label 4Label 5

1200
1150
1100
1050
1000

图12　不同局部流量下距离

喷注面不同轴向位置平均

总温分布曲线

煤
油

质
量

分
数

0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3

距离喷注面轴向位置/mm
0 40 80 120 160 200

Label 1Label 2Label 3Label 4Label 5

0.40
0.35
0.30

图13　不同局部流量下

距离喷注面不同轴向位置

煤油质量分数分布曲线
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化有着紧密的对应关系。

在 0~70 mm 和 70~190 mm
氧质量分数分别呈现快速

降低和缓慢降低2个特点。

原因与温度的分析类似，

这里不再赘述。相对煤油

而言氧质量分数变化相对

剧烈，这主要是因为燃发

器为富燃燃烧，与煤油不

同，全部的氧都参与燃烧，因此氧质量分数变化与燃

烧温度的变化具有严格的对应关系。

为了评估燃气发生器能量转换的程度，引入燃烧

效率的概念，燃烧效率是指燃料燃烧后实际放出的热

量与其完全燃烧后放出热量的比值，是考察燃料燃烧

充分程度的重要指标。在燃气发生器中，是指实际特

征速度与理论特征速度的比值。

ηc = C*

C*th
（6）

C* = p0A t

m
⋅ （7）

C*th = RgT0
Γ （8）

式中：C* 为实际特征速度；C*th 为理论特征速度；p0 为

燃气发生器内部压力；A t 为出口临界面积；m
⋅
为通过

出口的推进剂总质量流量；T0 为燃气温度；Rg 为气体

常数。

当 Km1=0.8、Km2=0.5 时，5 种不同单元喷嘴流量下

环形燃气发生器燃烧效率分布如图 15所示。点线图

中折线附近的数字代表工况 1～5，相同的数字代表

相同工况下的不同局部流量。从图中可见，在总混合

比为 0.45的条件下，不同工况下环形燃气发生器的燃

烧效率均在 80%以上。在 5种工况中，当局部流量按

照工况 4 分配时，燃烧效率最高，为 83.94%。此时增

大或减小某处的局部流量均会导致燃烧效率降低，这

表明中心喷嘴和边区喷嘴

流量的分布存在一个最合

理的比值。在这个比值

下，燃烧效率最高，此时无

论增大还是减小比值均会

导致空间利用率下降，燃

烧不充分，导致燃烧效率

降低。这是因为流量的变化必然导致切向孔喷射速

度的变化，合理的速度和流量可以使推进剂之间掺混

均匀，燃烧效率提高。

此外，燃烧效率与出口处的氧、煤油质量分数基

本吻合。反应物的消耗与温度的升高说明放热量更

多，因此燃烧效率更高。

2.2　不同局部混合比流场及性能分析

当M1=0.108 kg/s、M2=0.144 kg/s、不同喷嘴混合比

时，中心喷嘴和边区喷嘴处沿喷嘴中心轴线处的流向

截面温度如图16、17所示。

在保证喷嘴流量不变的前提下增大燃烧喷嘴混

合比，喷嘴下游的高温区沿流向逐渐增大（图 16）。

这主要是因为，增大喷嘴混合比会增加氧质量分数，

在全局混合比为富燃的条件下，氧质量分数越大，燃

烧完全的时间越长，进而导致高温区越大；随着燃烧

喷嘴混合比的增大，喷嘴下游“倒锥形”的低温射流区

逐渐增大（图 16）。这同样是由于燃烧喷嘴氧质量分

数增大，氧与燃气发生器内煤油蒸汽（或富燃燃气）的

掺混时间变长，进而造成低温射流区沿流向变长。需

要特别说明的是，在 Km1=0.4、0.6 这 2 种工况，燃气发

生器内壁面“斜坡段”附近存在高温区，这主要是由于

与中心燃烧喷嘴毗邻的边区燃烧喷嘴在该工况下混

合比相对较高，产生的高温区冲击内壁面“斜坡段”后

沿周向扩散导致的。

随着边区燃烧喷嘴混合比的降低，喷嘴下游的高

温区和“倒锥形”低温射流区逐渐减小（图 16）。对比

Temperature/K 300 500 700 900 1100 1300 1500
Label 6 Label 7 Label 8 Label 9 Label 10

Km2 0.97 0.67 0.50 0.38 0.30
图17　不同局部混合比下边区燃烧喷嘴处流向截面温度

燃
烧

效
率

/%

84
83
82
81

流量/（kg/s）0 0.02 0.04 0.06 0.08 0.10

中心喷嘴流量
边区喷嘴流量

5

4
3

2
1

1
2

3
4

5

图15　不同局部流量下环形

燃气发生器燃烧效率分布

Temperature/K 300 500 700 900 1100 1300 1500
Label 6 Label 7 Label 8 Label 9 Label 10

Km1 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2
图16　不同局部混合比下中心燃烧喷嘴处流向截面温度

氧
质

量
分

数

0.06
0.05
0.04
0.03
0.02
0.01
0.00

距离喷注面轴向位置/mm
0 40 80 120 160 200

Label 1Label 2Label 3Label 4Label 5
Label12345
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图 16、17 可见，在相近混合比下，边区燃烧喷嘴下游

的高温区要比燃烧喷嘴下游的高温区长。这主要是

由于边区燃烧喷嘴靠近壁面，相对燃烧喷嘴而言，边

区燃烧喷嘴推进剂射流周围的燃料蒸汽（或富燃燃

气）较少，因此推进剂中氧需要较长的滞留时间才能

反应完全，因此相近混合比下边区燃烧喷嘴下游的高

温区较中心燃烧喷嘴的高温区要长一些。

对比图 9～11 可知，与改变局部流量不同的是，

增大局部混合比不但会导致流向高温区面积增大，轴

向高温区面积也会显著增大。这与上文改变局部流

量导致高温区变化有明显不同。这是因为仅仅改变

局部流量会受到局部混合比的限制，而局部混合比是

从化学平衡的角度上去影响燃烧性能。增大局部混

合比不但会导致氧在腔体内停留时间变长，而且会导

致一定空间内氧含量占比增大。因此局部体积湍流

掺混更充分，导致高温区体积全方位扩大。

工况 9 距离喷嘴处不同轴向位置截面的温度如

图 18所示。对比图 11可知，由于中心喷嘴处混合比

的增大，高温区面积也全方位增大。这与图 16 和图

17分析得出的结论一致。

当M1=0.108 kg/s、M2=0.144 kg/s时，5种不同局部

混合比下环形富燃燃气发生器距离喷注面不同轴向

位置的平均总温变化曲线如图19所示。

对比图 12可见，图 19中工况 7~10的温度分布曲

线与图 12 的大体一致，在 0~70 mm 和 70~190 mm 处

分别存在温度快速上升区和平缓区，这与推进剂质量

分数及燃烧放热紧密相关，这里不再赘述。需要特别

指出的是工况 6 存在 2 个平台区。在 0~30 mm，温度

快速升高；在30~100 mm，温度升高平缓；在100~150 mm，

温度升高速率变快；在 150 mm 以后温度平缓。之所

以出现这种结果主要是与工况 6 中心燃烧喷嘴和边

区燃烧喷嘴的混合比有关。对比图 16和图 17可见，

在 0~30 mm，温度升高较快主要是由于中心燃烧喷嘴

下游的高温区导致的。由于工况 6 中心燃烧喷嘴混

合比较低，氧质量分数较低，从之前的分析本文得出

喷嘴氧质量分数越低会导致氧喷注速度越慢。鉴于

此，推进剂从喷嘴喷出后很快就开始发生剧烈燃烧反

应，燃烧放热区域距离喷注器面板很近。相对而言，

由于边区燃烧喷嘴的混合比较高，氧质量分数较高，

与液氧气化所导致的推进剂平均流动速度较快，因此

燃烧放热区域距离喷嘴相对较远在 100~150 mm。正

是由于这个原因，在 100~150 mm 会出现第 2 个温度

快速升高区。

当 M1=0.108 kg/s、M2=0.144 kg/s 时，不同单元喷

嘴混合比下环形富燃燃气发生器距离喷注面不同轴

向位置的煤油质量分数分布曲线如图 20所示。从图

中可见，相对于其他工况，

当中心燃烧喷嘴的Km1=0.4
（边区燃烧喷嘴 Km2=0.97）
时，煤油质量分数相对较

高。由于中心燃烧喷嘴的

个数高于边区燃烧喷嘴，因

此从某种程度上讲，燃烧流

场的一些关键参数主要受

到中心燃烧喷嘴的影响。

工况 6中的中心燃烧喷嘴氧质量分数较低，煤油

极度过富，导致从中心燃烧喷嘴喷出的煤油很大一部

分参与燃烧反应，造成燃烧室出口煤油质量分数显著

高于其他工况的。虽然在工况 6 边区燃烧喷嘴的混

合比较高，但是由于受到内壁面的限制，边区喷嘴下

游的高温区（或高温燃气）的影响区域有限，很难对中

心燃烧喷嘴的极富燃烧状态进行改善。

当 M1=0.108 kg/s、M2=0.144 kg/s 时，不同单元喷

嘴混合比下环形富燃燃气

发生器距离喷注面不同轴

向位置的氧质量分数分布

曲线如图21所示。从图中

可见，在 0~70 mm 不同工

况氧质量分数分布相差不

是太大，只有工况6稍高一

些，这与煤油分布存在一

定的差异。这主要是由于
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氧的活性较高，从喷嘴喷出后随即发生化学反应，造

成氧质量分数下降较快。虽然工况 6 中心燃烧喷嘴

混合比较高，此时大部分氧存在于边区燃烧喷嘴，中

心燃烧喷嘴对边区燃烧喷嘴仅产生比较有限的影响。

在 70~190 mm，工况 6的氧质量分数下降程度显著变

慢。受到燃气发生器内壁面“斜坡段”的影响（图

16），从边区燃烧喷嘴喷出的未完全反应的推进剂冲

击到“斜坡段”后向周向扩散，进入到毗邻的中心燃烧

喷嘴的影响区域。受到中心燃烧喷嘴低混合比的影

响，从边区燃烧喷嘴扩散到中心燃烧喷嘴的区域推进

剂的混合比降低，造成化学反应速率降低，氧质量分

数降低速率减弱。随着氧在燃气发生器内停留时间

的增大，到燃气发生器出口时，氧质量分数相差不大。

当M1=0.108 kg/s、M2=
0.144 kg/s 时，5 种不同单

元喷嘴混合比下燃烧效

率如图 22 所示。从图中

可见，点线图中折线附近

的数字代表工况 1～5，相
同的数字代表相同工况

下的不同局部混合比。

在改变局部混合比的条件下，燃烧效率的最大值

和最小值相差 3% 左右（图 22）。当中心喷嘴的混合

比过大或者过小时，燃烧效率也随之下降，最低时为

79.81%。5种工况中当中心喷嘴混合比为 0.8，边区喷

嘴混合比为 0.5 时燃烧效率最高，为 83.37%，与煤油

质量分数、氧质量分数和出口温度息息相关。

其中，中心燃烧喷嘴和边区燃烧喷嘴存在一个最

佳的混合比 0.5。当低于这个混合比后，燃料过富，化

学反应速率降低，氧化剂燃烧不充分，造成燃烧效率

变低；混合比超过 0.5后，一方面在富燃状态下提高混

合比是有助于提高燃烧效率的，但另一方面混合比提

高会造成推进剂液氧速度过快，进而导致燃烧反应区

拖后，甚至延伸至燃气发生器出口，进而造成氧化剂

燃烧不充分，燃烧效率降低。本文的结果表明第 2种

因素占据了主导作用。从这个角度来讲，氧化剂与燃

料的混合速率是制约整个燃烧过程的关键因素。

在对局部流量和局部混合比进行验证的同时，发

现当中心喷嘴的流量和混合比稍大时的燃烧效率要

偏高于边区喷嘴稍大时的流量和混合比（图 22）。同

时，对比局部流量也能得出，当中心喷嘴流量略高于

边区喷嘴时，燃烧效率最高。这是因为本文中环形富

燃燃气发生器的中心喷嘴数比边区喷嘴数多了 1个，

改变中心喷嘴的参数更能显著改变湍流掺混，导致燃

烧效率提高。从环形富燃燃气发生器设计角度而言，

这样会降低壁面温度，避免烧蚀损坏。

3　结论

（1）在保证喷嘴总混合比0.45不变的条件下，中心

单元燃烧喷嘴流量由 0.036 kg/s逐渐增大到 0.18 kg/s
（或边区单元燃烧喷嘴流量由 0.272 kg/s 逐渐减小到

0.016 kg/s）时，喷嘴下游的高温区主要沿流向增长；在

不同状态下，“倒锥形”低温射流区变化不大。

（2）在中心燃烧喷嘴混合比为 0.8，边区喷嘴混合

比为 0.5的条件下，当中心燃烧喷嘴混合比略高于边

区燃烧喷嘴混合比时，燃烧效率达到极值83.94%。

（3）在保持喷嘴总流量为 6.5 kg/s、中心单元燃烧

喷嘴混合比由 0.4逐渐增大到 1.2（或边区单元燃烧喷

嘴混合比由 0.97逐渐减小到 0.3）时，喷嘴下游的高温

区主要沿流向和径向增长；“倒锥形”低温射流区随着

燃烧喷嘴混合比的增大沿流向逐渐增大。

（4）在中心单元喷嘴流量为 0.108 kg/s、边区单元

喷嘴流量为 0.144 kg/s 的条件下，当中心燃烧喷嘴流

量略大于边区燃烧喷嘴时，燃烧效率达到极值

83.37%。
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