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氧化剂温度对固液火箭发动机性能影响仿真研究 *

孟祥宇，田 辉，卢裕东，姜宪珠，陈瑞凯，张源俊

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 100191）

摘 要：为了扩展固液火箭发动机的应用空间，需要研究不同氧化剂温度下固液火箭发动机的性能

参数变化。采用集中参数法，通过分析汽蚀文氏管中氧化剂流动受温度的影响，得到温度变化引起的流

量偏差，并建立H2O2/PE（聚乙烯）固液火箭发动机动态数值仿真模型，利用动网格技术模拟燃面退移，

计算氧化剂流量偏差引起的性能参数变化。根据实际经验，选择最低温度为10℃，最高温度为50℃，引

起流量偏差约为 5%。结果表明：不同氧化剂温度下燃烧室压强和推力偏差会随着工作时间逐渐增大。

在 0~4s工作时间内，燃烧室压强差从最初的 5.67%达到 5.96%，发动机推力差从最初的 3.28%达到

3.51%；不同氧化剂温度下燃速变化趋势基本相同，燃速偏差在工作过程中基本不变；不同氧化剂温度

下燃料流量变化趋势相同，但高温工况存在明显的延迟，并且延迟时间随着工作时间显著增长。
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Simulation Study on Effects of Oxidizer Temperature on
Performance of Hybrid Rocket Motor

MENG Xiang-yu，TIAN Hui，LU Yu-dong，JIANG Xian-zhu，CHEN Rui-kai，ZHANG Yuan-jun
（School of Astronautics，Beihang University，Beijing 100191，China）

Abstract： In order to expand the application of hybrid rocket motor，it is necessary to study the perfor⁃
mance parameter changes at different oxidizer temperatures. Lumped parameter method is used to analyse the
mass flow rate changes in the cavitation venturi tube affected by the different oxidizer temperatures in this project.
And a transient numerical simulation model of the H2O2/PE hybrid rocket motor is established，using the dynamic
mesh technology to simulate the regression of propellant. The performance parameter changes caused by the oxi⁃
dizer mass flow rate deviation are calculated. According to practical experience，an oxidizer mass flow rate devia⁃
tion of about 5% is obtained at different oxidizer temperatures. The lowest temperature is 10℃ and the highest
temperature is 50℃. The numerical simulations show that the combustion chamber pressure and thrust deviation
at different oxidizer temperatures will gradually increase with time. The pressure deviation has increased from the
initial 5.67% to 5.96%，and the thrust deviation has increased from the initial 3.28% to 3.51% within 0~4s. Re⁃
gression rate trend is the same at different oxidizer temperatures，and regression rate deviation is basically con⁃
stant during the working process. The fuel mass flow rate trend is the same at different oxidizer temperatures. How⁃
ever，there is an obvious delay time at high temperature，and the delay time increases significantly with the work⁃
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1 引 言

典型固液火箭发动机由液体氧化剂和固体燃料

组成。相比于固体火箭发动机，其具有能量特性高、

推力连续可调、可多次启停等优势，相比于液体火箭

发动机，其具有结构简单、推力调节容易等优势［1-2］。

固液火箭发动机具有非常好的应用前景，无论是低

负载的货物运输还是太空旅游和勘探，固液火箭发

动机均可以提供比传统的固体和液体火箭发动机更

安全，更经济的解决方案［3-6］。在武器导弹领域，固液

火箭发动机作为动力系统，可以使导弹武器具备响

应速度快、突防能力强、机动性能高、攻击射程远等

特点，满足未来战争要求快速性、强机动、超远程等

特点。

全球不同地域的发射条件是显著不同的，尤其

是环境温度。在不同环境温度下贮存的发动机，液

体氧化剂的温度也会不同。能够准确预测不同氧化

剂温度下固液火箭发动机表现，将会扩展固液火箭

发动机的应用范围，使装备固液火箭发动机的导弹

武器具备在更广阔空间作战的能力。

固 液 火 箭 发 动 机 固 体 药 柱 的 温 度 敏 感 性 很

低［7-8］，因此温度对固体药柱的影响可以忽略。但是

温度的变化会对氧化剂流量产生直接的影响，而氧

化剂流量的变化将直接影响固液火箭发动机性能。

典型固液火箭发动机采用汽蚀文氏管稳定发动机流

量，不同氧化剂温度下，液体的密度和饱和蒸汽压是

显著不同的。当采用固定汽蚀文氏管时，氧化剂流

量将会产生明显的变化。为实现发动机推力的精确

控制，必须能够准确预测这种氧化剂流量变化对发

动机性能带来的影响。对于发动机输送系统参数分

析，一般采用集中参数法。文献［9］采用集中参数法

对发动机的动态特性进行仿真研究，结果表明，所建

模型和数值求解方法对于研究液体火箭推进系统是

合理和有效的。本文同样采用集中参数法分析固液

火箭发动机液体输送系统。

目前，针对氧化剂温度对固液火箭发动机性能

影响的研究较少。并且由于固液火箭发动机燃速较

低，因此以往的数值仿真模型主要采用稳态数值仿

真模型。但对于实际工作的发动机来说，燃面退移

造成的影响不可忽略。本文采用动网格技术模拟燃

面退移，通过合理划分网格，解决网格畸变过大导致

计算发散的问题。同时，采用集中参数法分析汽蚀

文氏管中流动受氧化剂温度的影响，得到温度变化

引起的流量偏差。本文采用 Realizable k-ε湍流模

型、气固耦合模型、固体燃料热解模型、涡耗散化学

反应模型，建立 H2O2/PE（聚乙烯）固液火箭发动机动

态数值仿真模型，得到不同氧化剂温度下固液火箭

发动机性能参数的变化。

2 方法和仿真模型

汽蚀文氏管流量计算采用集中参数法，公式

如下

m = C v A0 2ρ ( )p i - p s （1）
式中 m为文氏管流量，ρ为液体密度，流量系数 Cv根

据 冬 天 实 验 数 据 选 为 0.78。 文 氏 管 入 口 压 力 pi=
4MPa，文氏管喉部面积 A0=38.25mm2。

为了更加贴近实际经验，最低温度选取北京的

年平均气温 10℃，最高温度选取夏天戈壁的正午地

表平均温度 50℃。根据参考文献［10］，10℃时 98%
H2O2密度为 1.4479kg/m3，50℃时为 1.4039kg/m3。

饱和蒸汽压采用 Antoine公式，用以计算不同物

质在不同温度下的饱和蒸汽压，公式如下

lg p s = -52.23B 1 /T + B 2 （2）
式中 ps是物质饱和蒸汽压，单位是 mmHg，对于 H2O2，
常数 B1=48.53，B2=8.853，温度 T单位为 K。

代入式（2）计算得到 10℃时 H2O2饱和蒸汽压为

121kPa，50℃时 H2O2饱和蒸汽压为 366kPa。将相应

参数代入式（1），计算得到 10℃时氧化剂流量为 m1=
0.1kg/s，50℃时为 m2=0.095kg/s，误差为 5%，如果环境

变化更加极端，将会产生更大误差。

2.1 计算假设

固液火箭发动机内流场十分复杂，同时进行着

气相燃烧、固体导热、湍流流动等过程，因此必须进

行合理的假设［10-11］：

（1）燃烧和流动过程是轴对称的；

（2）仅考虑内流场气相反应，忽略固体燃料的分

解过程和氧化剂的雾化过程；

（3）燃烧室内所有气体均为理想气体；

（4）辐射换热对燃面退移速度影响较小，因此本

次研究并未考虑辐射换热。
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2.2 数学模型

二维轴对称系统中气相的非稳态 N-S方程一般

可以表示为［12-13］

∂ρΦ
∂t + ∂( ρuΦ )∂x + 1

r
∂( rρvΦ )
∂r =

∂
∂x (Γ ∂Φ∂r ) + ∂

∂r ( rΓ ∂Φ∂r ) + SΦ （3）

式中 Φ是通用变量，Γ为广义扩散系数，SΦ为源项，t

为时间，x和 r分别是轴向和径向坐标，u和 v分别是轴

向和径向速度。

2.3 湍流模型

采用 Realizable k-ε湍流模型［14-16］，即

∂
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式中 k是湍流动能，ε是湍流耗散，Gk和 Gε是湍流动能

和湍流耗散的生成率，μ为粘度系数，μt为湍流粘度系

数。模型中常数 σk=1.0，σε=1.2，C1=1.9。
2.4 气固耦合模型

固体燃料表面保持质量守恒和能量守恒，通过建

立能量守恒方程和质量守恒方程实现气固耦合［11］。

质量守恒

ρ gu = -ρ f ṙ （6）
能量守恒

-λ g( ∂T∂r ) g = ρ f ṙ ( hg - h s) （7）
式中 ṙ是燃面退移速度，λg是气体产物热导率，hg为燃

料热解产物燃面焓值，hs为固体燃料初始温度焓值，ρf
为固体燃料密度，ρg为热解产物密度。

2.5 固体燃料热解模型

固体燃料的热解反应速率可以由 Arrhenius公式

求解，热解速率主要与固体燃料燃面的温度有关。

Arrhenius公式为［17-18］

ṙ = A r exp (-E a / (R uT s ) ) （8）
式中 Ts是固体燃料表面的温度，Ar为热解速率的指前

因子，Ru是摩尔气体常数，Ea为燃料热解活化能，对于

PE，Ar=2678.1mm/s，Ea=125.604kJ/mol。
2.6 化学反应模型

化学反应模型采用的是涡耗散（ED）模型，化学

反应速率主要由氧化剂和燃料的扩散速率决定，反

应速率取式（9）和（10）中的较小值。

Ri,r = v'i,r M iD 1 ρ
ε
k
min æ

è
ç
çç
ç
YR
v'R,r M i

ö

ø
÷
÷÷
÷ （9）

Ri,r = v'i,r M iD 1D 2 ρ
ε
k
∑YP∑j

N v ''j,r M j

（10）

式中 Ri，r是由于反应 r导致的物种 i的生成率，YR是反

应物 R的质量分数，YP是生成物 P的质量分数，v'i，r是
反应 r中反应物 i的化学计量系数，v ''j，r是反应 r中产物

j的化学计量系数，M为摩尔质量。D1和 D2则是两个

经验常数，在模型中通常取 D1=4.0，D2=0.5。
对于 PE，热解气体产物主要是 C2H4，其化学反应

简化为全局 3步化学反应［19］，即

C2H4 + O2 ⇌ 2CO + 2H22CO + O2 ⇌ 2CO2
2H2 + O2 ⇌ 2H2O

（11）

2.7 动网格模型

动网格技术一般用来计算运动边界问题，在本

文中，动网格技术用来模拟发动机燃面随着工作时

间的变化情况。当发动机工作时间较短时，由于固

液火箭发动机燃速较慢，普遍认为燃面变化对最终

结果造成的影响较小，因此研究一般假设燃面不退

移。但是当发动机长时间工作时，随着燃料的热解，

燃面不断变化。对于管型药柱来说，燃面不断扩大，

这时燃面退移造成的影响不可忽略，因此需要通过

动网格技术模拟燃面退移。

本文通过求得上一步仿真得到的瞬态燃速，控

制燃面进行相应的退移。同时，通过局部网格重划

法和弹性光顺法对计算域内网格进行更新，提高网

格质量。动网格更新流程如图 1。

Fig. 1 Dynamic mesh update process
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2.8 瞬态燃速求解模型

在 Fluent软件中，通过编写 UDF宏函数计算瞬态

燃速。首先求解出当前时间步下的温度梯度和导热

系数，进而计算燃料表面的对流换热量，通过式（7）
和（8）相互迭代，从而求解出瞬态燃速。瞬态燃速求

解程序流程如图 2。

2.9 计算网格

本文使用 ANSYS Fluent软件平台进行动态数值

仿真，以 98%H2O2/PE作为推进剂。固液火箭发动机

的结构及主要尺寸示意图如图 3所示。

发动机的喷注面直径，即氧化剂入口面的直径

为 18mm，装 药 采 用 管 型 装 药 ，发 动 机 装 药 外 径

80mm，装药内径 25mm，药柱初始长径比为 15。喷管

采用扩张半角为 15°的锥形结构，喷管喉径为 18mm，

喷管出口直径为 31mm。装药内表面为燃面，在工作

过程中沿径向退移。

为实现网格动态更新，在固体燃料的表面至离

燃面一定距离处建立有较密的带有边界层的三角形

非结构网格，从而实现局部网格重划法的更新。同

时，在离燃面较远处采用较稀疏的结构化网格，加快

运算速度，节约运算时间，两个计算域交界处采用 In⁃
terface边界条件处理，总体网格如图 4所示。

对 A处进行局部放大，如图 5所示。

非结构网格与结构化网格交界面采用 Interface
边界条件。尽管采用 Interface边界条件会在两个计

算域数据交换过程中产生误差，但是由于远离燃面，

其计算所带来的微小误差可以忽略。观察非结构网

格区域，可以看出其靠近燃面处建立有边界层网格，

对于处理湍流边界层有很大优势，并且在后续采用

动网格使燃面进行变形后，边界层能够更好地适应

燃面的变形，便于计算。

2.10 边界条件

发 动 机 采 用 催 化 床 作 为 燃 烧 室 头 部 ，假 定

98%H2O2完全分解为 46.12%的氧气和 53.88%的水蒸

汽（分解温度为 1224K），作为氧化剂的入口条件。喷

管出口外界压力为海平面大气压力即 0.1MPa。固体

药柱壁面采用气固耦合模型得到的温度作为边界条

件，燃料组分通过源项添加在近壁面网格处。其它

固体壁面边界条件采用无滑移、绝热壁面条件。计

算域网格采用轴对称边界条件，径向速度为 0。
3 结果与讨论

3.1 稳态仿真分析

首先进行稳态仿真，分析发动机工作过程中初

始状态和结束状态性能参数的变化。发动机温度分

布如图 6所示。

发动机温度沿轴向分布不均匀，初始状态存在

明显的火焰层；结束状态由于通道面积增加，氧化剂

和燃料在燃烧室内的停留时间延长，导致氧化剂和

燃料的掺混显著增强。初始状态和结束状态性能参

数变化分别见表 1。
整个工作过程中燃烧室压强和发动机推力显著

增加，燃速明显下降。氧化剂温度不同造成的性能

偏差与发动机工作状态有关，结束状态性能偏差比

初始状态性能偏差略有增加。实际工作过程中由于

Fig. 5 Zooming of region A at motor

Fig. 2 Transient regression rate solver process

Fig. 4 Motor two-dimensional model

Fig. 3 PE motor structure schematic (mm)
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燃速不同，发动机由初始状态到结束状态的时间不

一致，因此需要开展瞬态仿真计算，分析相同时间下

的发动机性能偏差。

3.2 瞬态仿真流场分析

为进行瞬态仿真，首先需要进行网格无关性验

证，如图 7所示。

这里采用稳态计算平均燃速进行网格无关性验

证。不同案例的网格数如表 2所示。

可以看出，Case 3网格数下已满足计算精度要

求，此时总体网格数为 242280。利用该模型进行接

下来的瞬态仿真计算。

对于氧化剂温度为 10℃的发动机来说，其 4s工
作过程的流场温度变化如图 8。

随着工作时间的增加，前后燃室温度明显上升。

观察其流线变化如图 9。

可以看出，随着工作开始，燃面逐渐退移，由于

喷注面不变，所以会在装药前端靠近前燃室处产生

漩涡，漩涡增强了此处燃料热解气体的扩散和掺混，

使得前燃室温度升高。后燃室温度升高则是由于在

燃面退移过程中，火焰区逐渐上移，在喷管处撞击造

成回流。

对于氧化剂温度为 50℃的发动机，其流场温度

及流线变化如图 10和图 11。
可以看出，随着工作时间延长，其流场温度及流

Fig. 6 Motor temperature contour changes at start and end

Fig. 7 Motor average regression rate changes with grids

number

Fig. 8 Motor temperature contour changes at 10℃

Fig. 9 Motor streamline changes at 10℃

Table 2 Grids number

Case
1
2
3
4
5

Grid number
60470
121300
242280
363420
484650

Table 1 Performance parameters at start and end

Performance
parameter

Chamber pressure
/MPa

Regression rate
/(mm/s)
Thrust/N

Start
10℃
0.513

0.491
247.0

50℃
0.484

0.474
238.9

Error/%
5.67

3.57
3.28

End
10℃
0.748

0.232
304.4

50℃
0.704

0.223
293.5

Error/%
5.88

3.88
3.58
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线变化与氧化剂温度为 10℃的发动机基本相同，但

由于其氧化剂流量偏小，因此其后燃室平均温度为

2344K，与氧化剂温度为 10℃的发动机后燃室平均温

度 2354K相比偏小。

发动机燃速随轴向距离和时间分布如图 12（a）
所示。燃速在轴向上分布不均匀，前端燃速高，主要

原因是由于 Blasius效应，药柱前端边界层很薄，此处

对流换热很剧烈，使得燃速很高。这种影响沿着轴

向距离逐渐减弱，边界层不断变厚，使得对流换热减

弱，但是由于燃料的不断加入，最终趋于平衡。时间

上，可以看出整体上燃速不断减小，氧化剂温度为

10℃的发动机燃速明显高于氧化剂温度为 50℃的发

动机。

发动机燃面随轴向距离和时间分布如图 12（b）
所示。燃面在轴向上分布不均匀，药柱前端燃面退

移速度快，与燃速分析结果相符。时间上，可以看出

发动机燃面不断增大，氧化剂温度为 10℃的发动机

与氧化剂温度为 50℃的发动机燃面间距随着时间而

增大。

3.3 性能参数分析

对于传统化学火箭发动机来说，燃烧室压强是

其主要的性能参数之一。根据以往的实验，测得前

燃室压强和后燃室压强工作过程中近似相等，因此

这里选取发动机燃烧室内压强的平均值作为燃烧室

压强。对于固液火箭发动机来说，燃速也是衡量发

动机性能的重要指标。

燃烧室压强和燃速随时间变化如图 13（a）和图

13（b）所示。不同氧化剂温度下燃烧室压强变化趋

势基本相同。在 10℃下，由于氧化剂流量更大，因此

发动机燃烧室压强更大，这有利于实现更高的性能

指标。这里以 10℃下燃烧室压强作为基准，将不同

氧化剂温度下的燃烧室压强变化值与之相比得到燃

烧室压强差。其它性能偏差均如此计算。在 0~4s工
作 时 间 内 ，燃 烧 室 压 强 差 从 最 初 的 5.67% 达 到

5.96%。可以看出，氧化剂温度会对燃烧室压强产生

显著影响。

不同氧化剂温度下燃速变化趋势基本相同。其

燃速偏差在工作过程中基本不变。燃速在工作过程

中不断下降，这主要是由于燃面不断退移，增加了通

道面积，并且氧化剂流量不变，因此氧化剂流率减

小。固液火箭发动机中一般认为燃面退移速度与氧

化剂流率之间存在如下关系式［18］

Fig. 12 Regression rate and combustion surface varying

with time at different temperature

Fig. 10 Motor temperature contour changes at 50℃

Fig. 11 Motor streamline changes at 50℃
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ṙ = aG n
O （12）

式中 GO是氧化剂流率，a和 n对于固定发动机是

常数。当氧化剂流率减小时，燃速会随之减小，这也

与工程上实际情况相符。

对于火箭发动机来说推力是其最主要的性能参

数，不同氧化剂温度下推力变化如图 14所示。

不同氧化剂温度下发动机推力变化趋势基本相

同。在氧化剂温度为 10℃工况下，由于氧化剂流量

更大，因此发动机推力更大。在 0~4s工作时间内，发

动机推力差从最初的 3.28%达到 3.51%。分析图 13
（a）和图 14可以看出，燃烧室压强和推力在工作过程

中不断增加。为分析燃烧室压强和推力增加的原

因，需进一步分析燃料流量在工作过程中的变化。

燃料流量对比如图 15所示。可以看出 4s时燃料

流量高于初始时刻燃料流量。由于氧化剂流量是一

定的，因此 4s时氧燃比低于初始时刻氧燃比。初始

时刻氧燃比为 7，而 PE和 98%H2O2的最佳氧燃比约为

3.4（随压强略有变化），因此工作过程中氧燃比在接

近最佳氧燃比，这就导致特征速度和燃烧效率的增

加。又因为氧化剂流量是一定的，燃料流量增加，导

致 推 进 剂 总 流 量 增 加 ，因 此 燃 烧 室 压 强 和 推 力

增加。

燃料流量呈现增加-减少-增加的趋势。不同氧

化剂温度下变化趋势相同。高温工况下，由于氧化

剂流量较小，燃速较小，导致达到相应平衡时间较

长，因此存在明显的延迟。随着工作时间的延长，延

迟显著增长。前期燃料流量增加，主要原因是相对

于燃面增加，燃速减小产生的对燃料流量的影响较

小。中期燃料流量减少，分析图 13（b）燃速曲线可以

看出，燃速在此区间迅速减小。相对于燃面增加，燃

速减小产生的影响显著增强，因此燃料流量减小。

后期相对于燃速减小，燃面增加带来的影响重新占

据主导地位，燃料流量增加。

4 结 论

本文通过分析汽蚀文氏管模型得到不同氧化剂

温度下的流量偏差，并建立了 H2O2/PE固液火箭发动

机的动态数值仿真模型，分析其内流场及性能参数

的变化，得到以下结论：

（1）不同氧化剂温度下燃烧室压强和推力偏差

会随着工作时间逐渐增大。在 0~4s工作时间内，燃

烧室压强差从最初的 5.67%达到 5.96%，发动机推力

Fig. 14 Thrust changes at different temperature

Fig. 13 Combustion chamber pressure and regression rate

change at different temperature
Fig. 15 Fuel mass flow rate changes at different

temperature
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差从最初的 3.28%达到 3.51%。氧化剂温度会显著

影响发动机性能。

（2）不同氧化剂温度下燃速变化趋势相同，燃速

偏差在工作过程中基本不变。燃速在工作过程中不

断下降，主要是由于氧化剂流量是一定的，随着燃面

不断退移，通道面积增大，导致氧化剂流率减小，因

此燃速不断减小。

（3）不同氧化剂温度下燃料流量变化趋势相同，

但高温工况存在明显的延迟，并且延迟时间随着工

作时间显著增长。
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