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摘 要：喷雾均匀性对火箭发动机燃烧室内掺混效率和燃烧强度有着重要影响。以火箭

发动机为对象，研究了喷雾均匀性。为了对雾化场均匀性给出定量指标，对燃烧室横截面内

周向和径向方向上进行区域划分，定义了能定量衡量雾化场均匀性的参数。利用商业软件对

火箭发动机燃烧室内喷雾场进行了数值模拟，结果表明，合理调整喷嘴喷射角度，能够有效

改善喷雾均匀性。
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Numerical analysis on uniformity of spray in rocket engines
Zhou Kui，Wu Weiliang，Zhang Meibao

(School of Mechanical Engineering，Shanghai Jiaotong University，Shanghai，200240，China)

Abstract：Spray uniformity influences the efficiency of chamber mixing and combustion inten‘-

sity．A parameter Writs introduced in order to quantify the spray uniformity．Numerical simulation was

carried out for atomization in a rocket motor．Simulation results show that a reasonable adjustment of

the nozzle spray angle Call effectively improve spray uniformity．
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0引言

液体燃料火箭发动机是发展最早、技术最成

熟、使用较多的一种火箭发动机。它具有液体燃

料流量调节容易实现、发动机燃烧效率高、能量

高等优点【l】。在火箭发动机燃烧室中，喷嘴喷出

雾滴的均匀性直接影响掺混的充分程度、燃烧强
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度及效率。吴志合等人通过试验方法和数值模拟

方法研究了横向流速度对旋流式喷嘴雾化的影

响，得出了喷雾流场随横向流速度变化的规律121，

但研究的是常温下横向流对雾滴雾化的影响。

传统火箭发动机燃烧过程的设计方法基本上

是基于试验为主的边试边改方法。这就不可避免

地会导致研制周期延长、费用高，而且由于燃烧

室内的高温、高压、高速环境以及过程的迅速变

化，使得测量的难度增加，很难在每次试验中都

能获得足够可靠的测量数据，也不能确定性能改

进以及失败的原因f31。本文使用流体计算软件对

压力旋流式喷嘴在高温高压场中的雾化情况进行

数值模拟，提出燃烧室喷嘴优化布置方案，探索

出有效提高掺混效率和燃烧强度的方法。

现有试验研究主要通过PDA、PIV、LDV等

测量技术关注雾滴粒径大小和速度分布是否均

匀闱，事实上，雾滴的空间分布对掺混效率和燃

烧强度有着重要影响。本文运用横截面内周向和

径向两种区域划分方法，引入均匀性参数定义，

定量地分析了喷雾空间均匀性。结合火箭冲压发

动机的特点，合理调整喷嘴布置和方向，对均匀

性的改善程度给出了定量评价。

1数值模拟方法

1．1问题描述

本文研究对象为火箭冲压发动机燃烧室，其

结构如图l所示。

喷嘴

图1火箭冲压发动机燃烧室示意图

Fig．1 Scheme of a rocket ramjet combustor

燃烧室截面为圆形，直径为D，喷嘴距横向

流进口Ll，燃烧室总长度为￡2，且￡，=o．6D，

L2=3．2D。四个喷嘴周向均匀布置，均为压力旋流

式喷嘴，工作压力0．6MPa，工作流量0．64ks／s，

雾化角90。，计算中参考压力设为1．2MPa。

1．2控制方程

计算模型中将燃烧室内横向来流处理成连续

相，采用标准k-8湍流模型；液滴按照离散相处

理，采用TAB模型计算液滴破碎过程，计算中

考虑了燃料的蒸发和燃烧。

1．2．1连续相湍流模型

横向来流按照连续相处理，采用标准I|}咭湍

流计算。湍流动能k方程：

a‘(pk)+去(础“i)=

去【p告)簧】+Gk+Gb节也
湍流动能耗散率艿方程：

面o(pe)+素∽心)=

素№告)等卜。}cGk+G3。Gb)一咖}
湍流速度胁由式以印q等确定。

上述几式中，G。表示由层流速度梯度而产生

的揣流动能；G。是由浮力产生的湍流动能；Y脚

是在可压缩湍流中，因为过度扩散而产生的波

动；矿。和矿。分别是k方程和8方程的湍流

Prandtl数，取吒=1．0，盯。=1．3。经验常数Cl。=

1．44，乞=1．92，氏=1．0，Q=0．09。

1．2．2液滴破碎模型

采用了TAB液体破碎经典模型。该模型源

于在弹簧质量系统与雾滴振荡、变形之间进行的

泰勒对比。方程如下：

碧=瓦Cr P_nL u72一等广等誓
式中，菇为实际雾滴的赤道与当其为球形时的赤

道二者之间的位移量；Ps、Pt分别为连续相和离

散相的密度；u为雾滴相对速度；r为未发生变

形前的雾滴半径；叮为雾滴表面张力；地为雾滴

粘度。几个无量纲常数由实验数据及理论推导得

到G=8，C乒5，Cf=113，G=0．5。

1．2．3连续相与离散相间耦合

在连续相影响离散相的同时，也可以考虑离
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散相对连续相的作用。交替求解离散相与连续相

的控制方程，直到二者均收敛为止，这样，就实

现了双向耦合计算。

动量交换，雾滴动量变化值为：

肚∑(警c铲卜‰r陋
式中，肛为流体粘度；Pp为雾滴密度；磊为雾滴

直径；Re为相对雷诺数；up为雾滴速度；C口为

曳力系数；疵。为雾滴质量流率；At为时间步长；

，k，为其他相间作用力。

热量交换，雾滴的热量变化值为：

Q=岳吩等(一时‰+胁帆
式中，i为控制体内的雾滴平均质量；mp．。为雾

滴初始质量；Cp为雾滴比热容；△瓦为控制体内雾

滴温度变化；△％为控制体内雾滴质量变化；^詹为

挥发潜热；^。．rr。f为挥发热解所需热量；Cp,i为挥发

比热；￡为离开控制体雾滴的温度；％为焓所对

应的参考温度；屯．。为跟踪雾滴的初始质量流率。

质量交换，雾滴的质量变化值为：

肚导嘞％’o”。
1．2．4液滴蒸发模型

液滴在到达蒸发温度前的加热规律为

，％c却警=hA硪(咒一％)
式中，A出为液滴表面积；咒为当地气体温度；h

为对流热传导系数。

液滴温度达到蒸发温度后，假定液滴在对流

中蒸发，液滴内部物理状态均匀。蒸发速率受液

滴表面蒸汽与气相间的浓度梯度控制：

也靠。(吒一c‘。)

式中，M为蒸汽摩尔质量流量；C；。为液滴表面的

蒸汽浓度；Q。为气相浓度；后。为质量传导系数。

假设液滴表面的蒸汽压力等于液滴温度L

的饱和蒸汽压P。，因此有C“一p。(r+)／Rr．。由

Nusselt关系式得出：

Nu=k。丸／Di。=2．0+0．6Re出Sc

式中，D拥为蒸汽扩散系数；Sc为Schmidt数，

Sc=t．u'pD‘。；丸为液滴直径。

则下一时刻的液滴质量为：

孚=叫A出‰
另外，液滴温度变化规律由液滴与气相间的

热力平衡方程来描述：

％c咖警=hA函(咒一乃)吨等
式中，专}为蒸发速率；k为液滴蒸发潜热。
1．2．5计算方法

计算区域网格采用结构化网格，并在边界层

和局部区域进行了加密，网格总数为58000。初

始条件：喷嘴向燃烧室中喷射的液滴、气流入口

和液体温度为常数；进El面为速度进口边界条

件，出口面为压力出口边界条件，出口压力为标

准大气压。连续相在固体壁面上满足无滑移固体

边界条件，离散相(雾滴)与壁面碰撞时采用

“捕捉(trap)”模型，在出口和进口处按照“逃

离(escape)”条件处理。计算连续相时采用一阶

定常隐式格式求解，得出稳态的连续相流场；计

算离散相时采用二阶非定常隐式时间推进法求

解，选择离散相和连续相耦合求解，同时考虑雾

滴的破碎、合并和蒸发。

2空间均匀性定义

雾滴的空间均匀性直接影响燃烧室内掺混效

率、燃烧强度，但现有研究大多通过喷雾场照片

对空间均匀性仅仅进行定性分析[51，不能精确地

反映均匀程度。本文运用横截面内周向和径向两

种区域划分方法，引入均匀性定义，在此基础上

可以对喷雾场的空间均匀性进行定量分析。

2．1周向、径向均匀性定义

从提高燃烧效果而言，雾滴应该在燃烧室横

截面内越均匀越好，但如何定量衡量雾滴场均匀

性，尚缺乏一个令人信服的方法。雾滴在喷嘴轴

线界面内，沿燃烧室圆周方向集中在喷嘴附近，

万方数据



第36卷第2期 周奎，等：火箭发动机喷雾均匀性数值分析 29

沿半径方向集中在壁面附近，据此本文从周向和

径向两个方面定义和考察雾滴场均匀性。具体方

法如下：

对燃烧室横截面进行周向和径向区域划分：

在周向上分为圆心角相等的nl(本文中nl=16)

个扇形，在径向上分为面积相等的n2(本文中

n2=20)个圆环／圆，见图2(a)、3(a)。利用数值

方法计算或通过试验测量得到出雾滴场空间分布

后，通过统计雾滴在划分区域内的数目，计算其

占雾滴总数的百分比，得到区域内雾滴分布的概

率曲线见图2(b)、3(b)。图中虚横线表示雾滴

场绝对均匀时雾滴分布概率曲线，是最理想的雾

滴分布情况。

题珍．
‘秀p‘

u，Q 15u 270 jO"

O／(。)

㈣雾滴分布百分比Pl与圆心角0拟合曲线

图2周向区域划分及雾滴分布百分比拟合曲线

Fig．2 The regional division in cross-section&the fitting

el／rye of droplet distribution Pl VS central angle p

雾滴场均匀性参数按如下定义：设％为雾
滴分布百分比拟合曲线与理想分布百分比直线包

络的面积(图2(b)和图3(b)中的阴影面积)，

5m为理想分布概率直线与横轴包络的面积，数

值s棚m定义为雾滴均匀性。对于上面区域划
分情况，沿圆周方向理想分布线下包含的面积为

％。。缸=坐}x360，沿半径方向理想分布线下包

含的面积为s．垴曲—1万00×0．5。下面将周向和径
向均匀性参数分别表示为D溉=S矗／S乒。。如、

Diff：S够／S,_b。k。

t|D

㈣雾滴分布百分比P2与r，D拟合曲线

图3径向区域划分及雾滴分布百分比拟合曲线

Fig．3 The radial division in cross-section&the fitting

CHI‘ve of droplet distribution P2 VS r／D

3数值模拟结果及分析

对喷嘴喷射方向对雾滴场均匀性影响进行了

研究，将燃烧室轴向截面内喷嘴轴线与喷射方向

的夹角记为a，横截面内的喷嘴轴线与喷射方向

的夹角记为口，定义横向来流方向a为正，横截

面内逆时针方向口为正，进口横截面中心为原点

0，沿轴线方向为茗轴，示意图见图4。

喷

喷嘴2

图4喷嘴喷射角度n、口示意图

Fig．4 Diagram of injections angles a，口
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3．1 a--00、／3---oo时的雾滴分布情况

液体从喷嘴喷射进入燃烧室，迅速破碎形成

液滴。雾滴在喷出的初始阶段分布很不均匀，大

量雾滴聚集在四个喷嘴附近。随着雾滴向下游运

动，在横向气流作用下，分布情况有所改善。对

该情况下的喷雾均匀性进行了计算，结果表明，

雾滴在轴向距离x=0．85D后较为均匀(图5)，但

在等面积圆环内的分布仍不理想，雾滴大部分集

中于r<0．33D的圆内，其他圆环内雾滴较少。因

为喷嘴喷射角度为直喷，径向速度大，雾滴大部

分向轴线运动，造成管壁附近的雾滴数目较少。
--41---ltn 60D+0 60n

0 90 IS0 270 360

p／(‘1

(a)雾滴分布概率P1与圆心角0的拟合曲线

日／(‘)

㈣雾滴分布概率P2与圆环半径r的拟合曲线

图5雾滴分布概率的曲线拟合示意图

Fig．5 Fitting CUlve of droplet distribution probability

对雾滴分布计算了定义的均匀性参数Diff，

结果如表l所示。可以看出所定义的参数Diff更

能定量地反映雾滴分布的规律。

表1直喷射角度时的雾滴均匀度参数Diff值

Tab．1 Uniformity parameter Diff of direct injection angles

均匀度 兰苎里
参数膏=0·60D±菇=o·8如±石=l·lOD±石=l-35脏

0．06D 0．06D 0．06D 0．06D

3．2喷射角度a、／3对均匀性的影响

分别保持角度a或口不变，以150为间隔改

变另一角度，厣的变化范围为00≤卢≤60。，a的

变化范围为一60。≤d≤60。。对以上方案进行数值

模拟计算，喷射稳定后，读取雾滴数据计算各方

案的均匀性参数Diff。图6(a)为／3_-00时a对

Diff的影响曲线，图6(b)为a--00时卢对Diff的

影响曲线。

从图6可以看出喷射角度or<一30。或a>30。、

／3>300时都会引起雾滴分布极度不均。这主要因

为：a<一300或a>300时，雾滴的周向分布未能得

到改善，大部分雾滴集中于喷口与燃烧室中心的

连线附近；／3>30。时，雾滴形成绕燃烧室中心的

环状分布，周向分布得到有效改善，但较少的雾

滴进入燃烧室内部中心，径向分布变差。故同时

调整喷射角度a和口，使雾滴两个速度分量(一

为燃烧室圆形横截面的切向速度分量，一为燃烧

室圆形横截面的轴向速度分量)的大小既能满足

改善周向分布的需要，也能满足改善径向分布的

需要。就本文研究的火箭发动机而言，ot=+15。、

口=150一300是较好的喷嘴布置方案，此时雾滴均

匀性较好。

(a)／3--0。时Diff与Ot的关系

∞)a=0。时Diff与卢的关系

图6口，卢分别对Diff的影响

Fig．6 Influence upon
Diff by a and卢
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表2不同的喷射角度方案及均匀性参数Diff

Tab．2 Different injection allgle$and uniformity parameter Diff

3．3喷射角度优化

喷射角度a和口对雾滴均匀性同时存在着不

同影响，在流体计算软件中对不同的喷射角度组

合进行了数值模拟，并计算得到了均匀度参数

Diff。表2为不同的喷射角度组合及均匀度参数

Diff。从表2可以看出，不同喷射角度组合对雾

滴均匀性的影响差别很大：方案l、2、3较为有

效地改善了喷雾场的周向均匀性，方案4、5、6

较为有效地改善了喷雾场的径向均匀性。综合而

言(两者取平均值)，组合4最佳，其次是方案

1、20

4结论

(1)建立了周向和径向两个衡量雾滴均匀性

的表示方法，定义了新的雾化均匀性参数，使雾

滴分布均匀性能够进行量化分析。模拟计算表

明，引人的新方法和定义的新参数能够较好地适

用于实际应用。

(2)数值模拟结果表明，喷嘴喷射角度d、JB

的改变对雾化均匀性有重要影响，对本文研究的

发动机方案而言，a=±150、t；=15。～300时雾滴均

匀性最好。

(3)比较分析多个喷嘴喷射角度组合，提出

较为有效改善喷雾均匀度的方案。相比最初的直

射喷雾，调整后的喷雾更加均匀，从而能够提高

燃烧室内的掺混效率、燃烧强度和效率。
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