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超声速横向气流中喷雾的数值模拟
刘静，徐旭

(北京航空航天大学宇航学院，北京100083)

摘 要：对超声速横向气流中的喷雾过程进行了数值模拟，采用二维N—S方程计算气

相，应用一次雾化模型和二次雾化模型模拟了喷雾雾化过程，并与实验测量结果进行了对比。

研究了湍流度和附面层厚度对液雾穿透深度的影响，发现湍流度和附面层厚度并不是主要的

影响因素，认为雾化模型是影响液雾穿透深度的关键因素。
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Numerical simulation of liquid jet in

supersonic crossⅡows

Liu Jing，Xu Xu

(School of Astronautics，Beijing UniVersity of Aeronautics and AstI．onautics，Beijing 100083，China)

Abgtrj北t： Numerical simulation was carried out for atomization in supersonic cmss llows．’Ihe

gas phase was calculated using two—dimensional N—S equations．The first atomization model and the

second atomization model were calculated to simulate the liquid jet．The results were compared with

experiment results．The innuence of the turbulence intensities and the air boundary—layer thickness

was studied on liquid jet penetration heights．It was fbund that the atomization model instead of the

turbulence intensities and the air boundary—layer thickness was the controlling parameter fbr pene-

tration heights in numerical simulation．

Key wo耐s： two—phase now；atomization model；supersonic now；numerical simulation

1引言

超燃冲压发动机是高超声速飞行器的动力装

收稿日期：2006—05—11；修回日期：2006—06一12。

置，提高超燃冲压发动机的工作性能具有重要意

义。由于燃烧过程发生在超声速气流中，燃料在燃

烧室中只有很短的毫秒量级的驻留时间，因此雾

化掺混效率的高低与否对整个发动机的工作性能
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是非常重要的。对于液体燃料来说，雾化是完成掺

混进行燃烧的第一步。整个雾化过程可划分为液

柱首先雾化成液滴(一次雾化)和液滴的进一步破

碎(二次雾化)两个过程。近来有不少研究者致力

于超声速气流中燃料雾化的实验研究[1捌。由于超

声速气流中雾化机理仍不明确，专门针对该种雾

化的雾化模型很少有人研究。有些研究者在研究

超声速流场中的燃料喷射和燃烧时不考虑雾化过

程，认为液滴在进入燃烧室时已经雾化完成，这样

必然带来计算误差【3】。本文应用目前较通用的雾化

模型对超声速气流中的喷射雾化过程进行了数值

模拟，并与实验测量结果进行了对比。

2物理模型

2．1气相模型

二维N—S方程组为：

盟+丛+盟：盟+堡+5
at ax aX aX ax

其中，5为气粒作用源项。

s。=三也[(md)i。一(埘。)伽I]／△y

S2=三屯[md ud)i。一(md ud)哪t】／△y

s3=奢【(md ud)．n-(埘a％)。]／△V

54=季t[ma(扎+半)i。一md(吃+半)。】／△y
其中，力。为液滴数通量；后为液滴分组；d为液相

参数；in为网格入口；out为网格出口；md为单

组液滴质量；‰和秽d分别为液滴茁向和y向速

度；危。为液滴焓值；△∥为单元网格体积。

采用的气相湍流模型是双方程后一8模型。

2．2液相模型

关于液相的运动，单个液滴所受到的外力考

虑了空气阻力和重力：

拿：}}上掣(M+“7一‰)c。+g(3)
md 芍JDd rd

“。

阻力系数C。和雷诺数Re的定义为：

c。_f静(1+-舰粥)m<1000
10．424 Re>1000

其中参考温度

所以由

R。：垄坠兰。：划l
‰(丁)

i：单
j

％訾=F

可解得单个液滴在气相场中的运动速度，由此可

以得到液滴的运动轨迹：

f‘ ， ⋯

％=J。Hd出 (／J

应用随机轨道模型考虑了气相湍流运动对液滴的

影响f4】。

2．2．1一次雾化模型

由于一次雾化过程中涉及的影响因素较多，

雾化过程很复杂，所以至今一次雾化模型还很不

完善。其中最具有影响力的是Reitz提出的一种

简便易行的思路圈：就是在液柱喷出时，把液柱

等效为直径等于喷注器出口直径的一系列液滴，

然后进行二次雾化的计算。这样做的好处是不用

再象以往那样给出液滴分布。以前研究者计算所

用的出口液滴分布，都是在液雾经历了一次和二

次雾化以后的下游测量出来的，所以再用它来进

行二次雾化计算，这样必然会带来误差。而用

Reitz的这种等效方法可以避免由于所取液滴分布

的不合理性带来的误差，而且从后面的计算验证

算例也可以看出这种一次雾化方法的有效性和合

理性。

2．2．2二次雾化模型

液滴的破碎采用TAB(Talor Analog)r

Breakup)模型，由Talor根据液滴的震荡和变形

与弹簧一质量系统之问的相似性提出。表面张力

类似于弹簧的恢复力，气动力类似于作用在质量

系统上的外力，液体的粘性则相当于阻尼力[6】。

  万方数据



34 超声速横向气流中喷雾的数值模拟 第5期

2．3两相耦合方法

两相耦合计算采用PSIC(P珊icle Source In

Cell)方法。先计算气相初场，根据气相结果计

算气相对液滴的作用力，积分液滴的运动轨迹，

然后计算液滴对气相的作用源项，再重新计算液

滴作用的气相流场，积分液滴轨迹，如此反复，

直到两相流场达到稳定。计算流程如图1所示。

开始

求解无液滴群的气相

场达到初步收敛

计算液滴的轨道及其
速度、位置等的变化

计算液滴群的源项

将液滴群源项加入气

相场，再计算气相场

i
图1计算流程图

F培1 F10wchart of calculation

3计算工况

矩形超声速风洞的长、宽、高分别为

762mm、152mm、127mm。直流式喷注器安装在

实验件底部，个数为一个。由于原文中未指出喷

注器的具体安装位置，这里假定喷注器距离前缘

300mm。来流马赫数Ma为1．94，流场总温

533K，总压206kPa，喷注器出口直径d是

0．5mm，动压比g为10。模拟工质为水‘”。

4计算结果与分析

4．1液相计算结果

在超声速气流中，由于气流运动速度过快，

所以当动压比为10时，液体刚从喷注器喷出，

就被气流吹折，然后沿气流方向运动，有一部分

液滴几乎碰到了下壁面上，如图2。

xhn

图2超声速气流中液雾分布图(湍流度为2％)

Fig．2 spray distribution in supersonic gas now

(turbulence intensi够is 2％)

0．3 O．4 O．5 0．6 0．7 O．8

y，7m

图3超声速气流中沿流向SMD分布图

Fig．3 SMD distribution alongme now direction in

supersonic gas now

由图3可看出，直径等于喷口大小的液滴在

刚喷出不久就进行了破碎，此后尺寸基本保持不

变。TAB模型预估的液雾平均直径与实验测得的

平均直径、15较接近。由图4可以看出，相对应

于两种不同的测量手段，用阴影法和PDPA对同

n：2

0

(i

O

O

0

0

O

O

O

O

如

柏

如

加

如

均

加

巨T1＼o_占∞

  万方数据



2006年第32卷 火箭推进 35

一实验现象经测量拟合得到的经验公式差异也很

大，超声速气流中用阴影法和PDPA得到的液雾

穿透深度的经验公式分别为∥，d=3．949047(砌021
和^忽=4．739030∞∞030。而本文的计算结果与阴

影法得到的拟合结果基本吻合。

这里需要指出的是，用PDPA测量得到的穿

透深度的经验公式要远高于阴影法测量得到的结

果。原因是PDPA测量发现在主液雾流的外围还

有一些大的液滴，这些液滴虽然个数较少不易观

察，但其总质量占总液体流量的比例为20％左

右，所以由PDPA测量值得到的液雾穿透深度公

式比阴影得到的结果偏高问。在本计算中，对液

雾流中大部分液滴的模拟较符合实验现象，但由

于雾化模型的局限性，对于PDPA所捕捉到的外

围的少数大液滴的模拟还很有限，这需要在模型

方面继续改进。

对影响液雾穿透深度的其他因素也进行了分

析。如湍流强度从2％、5％一直到8％，液雾中

的一少部分液滴由于气相湍流的作用向外围移

动，但从图5上可以看出，液滴是从喷口喷出一

段时间后才向外偏移的，与PDPA测到的液滴穿

透深度不吻合。而且曲线弯曲的趋势也不一样，

PDPA和阴影法得到的测量结果与湍流度为2％的

曲线都向外凸，但当湍流度增大后的曲线在中后

部类似一条直线向外偏折。虽然这里的湍流度取

5％和8％对于内流来说偏大，但目的是为了做趋

势比较。从曲线趋势走向上说明，对于目前的计

算模型的结果与PDPA测量得到的不同，湍流度

的影响不是主要原因。

图5不同湍流强度液雾穿透深度对比图
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图6不同附面层液雾穿透深度对比图

Fig．6 Comparison ofspray pene仃ation wim different

t11icl(ness ofboundary 1ayer

本文还研究了不同附面层厚度对穿透深度的

影响。曾经有文献指出用，穿透深度与实验工况

中壁面附面层的厚度也有关系。本文选择了喷口

处附面层动量损失厚度分别是0．56mm和1．1mm

进行了计算，图6中的横纵坐标都用喷口直径进

行了无量纲化。发现当附面层动量损失厚度是

1．1mm时，穿透深度整体上要高于附面层动量损
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失厚度是0．56mm的穿透深度。在接近喷口出口

处，附面层动量损失厚度是1．1mm的穿透深度甚

至高于PDPA的测量结果。但在中后部，又与阴

影的计算结果相近。由此看出，附面层对穿透深

度有影响，但也不是关键影响因素。本文认为影

响穿透深度最主要的原因还是雾化模型。在超声

速气流中，液体喷出后的破碎时间以及液柱如何

受力破碎，破碎后液滴的大小都将直接影响液雾

的穿透深度。专门针对超声速气流中的雾化模型

还很有限，需要进一步深入研究。

4．2气相计算结果

从轴向速度云图(图7)可以看出，液雾和

气相之间由于动量交换，液滴被气流加速，相应

的在液雾运动的流场范围内，气相由于动量损

失，速度下降。因为是超声速流动环境，导致气

流在喷注器附近产生一道激波，激波遇到上壁面

反射下来，然后再次反射，如图8。这种在超声

速气流中喷注器出口前由于液相喷射产生激波的

现象也多次被研究者在实验中观察到罔。

图7超声速气相流场轴向速度云图

Fig．7 Axis velocity distribution of supersonic gas now矗eld

图8超声速气相流场压力云图

Fig．8 Pressure distribution of supersonic gas now field

通道中反射的一系列激波与雾化液滴相互作

用必将影响雾化程度，这一点在计算中还未考

虑，值得以后加以研究。

5结论

本文应用一次雾化模型和二次雾化模型对超

声速横向气流中的液体喷射进行了数值模拟。液

滴尺寸与实验测量吻合，穿透深度计算结果与阴

影法得到的实验结果吻合，但与PDPA的结果有

一定的差距。分析原因发现，湍流度和附面层厚

度对穿透深度有影响，但并不是主要的影响因

素，最主要的影响因素可能是雾化模型。今后的

工作需要进一步研究超声速气流中的雾化机理，

对雾化模型进行改进，提高数值模拟准确性。
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