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低Weber 数射流撞击雾化的数学模型
*

国防科技大学　　石少平
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【摘要】　通过分析低Weber 数无粘射流撞击形成液膜雾化的特征,由质量守恒和动量守恒, 并借

鉴前人的理论和实验结果, 推导出 T aylor 心形波作用下计算液膜厚度和形状的近似解析式, 数值

计算结果与文献所给实验数据基本吻合一致。结合矩形喷孔形成的扇形液膜的破碎理论 ,进一步

计算了不同撞击角下雾化形成液滴尺寸的大小及分布。
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1　引　言

　　射流撞击雾化是液体火箭发动机喷注雾化的主要方式之一。形成液膜是撞击雾化的第一

步。液膜的厚度和形状对雾化产生液滴的尺寸大小和分布起决定性的作用,进而直接影响燃烧

过程。

图 1　两股射流自击形成的液膜示意图

文献 [ 1～4]研究了图 1所示夹角为

2�的两股等速、等直径自击射流的雾化,

得出了液膜厚度和形状是撞击角、射流直

径、射流速度及物性的函数,相应建立了计

算撞击后任一位置( r , �)液膜厚度 2h 与半

径 r 乘积的模型。而对射流撞击雾化形成

液滴尺寸的理论计算, 只有 Couto
[ 5]最近

做了一些工作。Couto 模拟液膜厚度引用

的是Hasson模型
[ 1] , 该模型应用了以下假

设:平行于两股射流对称平面的任一射流

或液膜的断面形状为椭圆。该假设对射流

断面是正确的,对液膜断面不适。根据 T ay lor
[ 2]
应用波动理论分析及试验的结果,液膜形状为

心形线( Cardioidal)。Huang
[ 3]指出,低Weber 数时, 导致撞击形成液膜破碎是由于 Taylo r 心

形波的作用, 而高Weber 数时是由于 Kelv in- Helmholtz不稳定波增长的作用,转变临界We-

ber 数介于 500～2000。这里 W e=  1u
2
R / !。

过去针对液体火箭发动机喷注器射流撞击雾化的试验研究,产生射流的喷孔直径一般在

1mm。70年代以来,随光刻技术和层板扩散焊连接技术在小推力液体火箭发动机中的应用,
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层板式喷注器
[ 6]
应运而生。这种喷注器射流撞击雾化发生在最底层流道出口处,其喷孔及流道

的水力学当量直径一般在 0. 05～0. 2mm 范围, 且喷注压降较小,相应的Weber 数较低。

2　理论分析

　　考虑一股射流以 �角撞击光滑壁面,即壁面相当两股射流自击对称平面的状况。假设壁面

无摩擦,射流为理想流体,则流体撞击通过滞止点后很快获得原射流速度沿径向运动,且液膜

厚度等于两股射流自击形成液膜厚度的一半[ 4]。

由射流、液膜间的质量和动量守恒:

 1u∀R 2
=∫

2∀

0
〔 1uh( �) R / sin�〕d� ( 1)　

 1u
2∀R 2cos�=∫

2∀

0
〔 1u

2co s�h( �) R / sin�〕d� ( 2)　

其中,  1为液体密度, R 为射流半径, u 为射流速度, h( �)是以滞止点为圆心,半径 R / sin�处的
液膜厚度。

Naber 和 Reitz
[ 7]
在研究直喷式柴油机燃油射流撞击活塞中,给出了一与试验相一致的液

膜厚度表达式:

h(�) = h(∀) e#( 1- �/∀) ( 3)　

式中, #为待定常数。
由液膜径向流动的质量守恒:

hrd�= h( �) ( R/ sin�) d� ( 4)　

　　联立解方程( 1)～( 4)

1 + (∀/ #) 2 - 〔1 + 2/ ( e# - 1)〕/ cos�= 0 ( 5)　

hr / R
2
= ( #e#( 1- �/∀) ) /〔2( e# - 1)〕 ( 6)　

方程( 6)只给出半径 r 与液膜厚度 h的乘积。若知道液膜边缘厚度 he ,则可由边缘半径

re = r h/ he ( 7)　

确定液膜的形状。Tay lor
[ 2]
指出,射流撞击形成的心形波传动至边缘处的方程为

sin
2∃= !/ ( 1u

2
he) ( 8)　

式中, ∃为心形波波前与半径矢量的夹角, 且

�= ∀时:　∃= ∀/ 2 ( 9)　

由 ∃的定义可得几何关系:

ctg∃= dre/ r ed� ( 10)　

由方程( 6)～( 8) :

re!/ R 2
u

2 1 = { ( #e#( 1- �/∀) ) /〔2( e# - 1)〕} sin2∃ ( 11)　

方程( 11)用于计算液膜的形状。液膜在粘性力、惯性力、表面张力及压力的综合作用下,达到一

定临界状态时,分裂成断块;断块在表面张力的作用下收缩成不稳定液丝,进而破裂、收缩为液

滴。Dombrow ski和John
[ 8]对矩形喷孔产生的扇形喷雾的这一过程从理论上进行了深入的分

析,得出液丝的直径和液滴的直径分别为

dL = 0. 9614( k 2!2 /  1u
4 ) 1/ 6〔1 + 2. 60%( k 4

u
7/ 72 2

1!5) 1/ 3〕0. 2 ( 12)　

dd = 〔3∀/ ( 2) 1/ 2
〕

1/ 3
dL〔1 + 3%/ ( 1!dL )

1/ 2
〕

1/ 6
( 13)　

式中,所有参量采用 cm、g、s 制单位, 为边界气体密度, %为动力学粘度, k 的值由
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k = hr ( 14)　

给出[ 5、8]。

3　计算结果及讨论

　　图 2的曲线分别是 �= 30°、45°、60°时应用方程( 6)计算的结果, #的值由牛顿迭代法解方
程( 5)而得。计算结果与T ay lor

[ 4]的试验数据进行了对比,两者很接近。

图 3给出了 �= 30°、45°、60°时边缘厚度无量纲参数 he / H e 随 �的变化, 这里 H e= !/
( 2 1u

2
)。�较小时,随着撞击角增加,液膜边缘厚度明显减小。液膜边缘厚度直接决定形成液滴

的大小,液滴尺寸是研究发动机燃烧过程不稳定性和燃烧效率等的重要参数。

图 2　方程( 6)的解及试验比较 图 3　液膜边缘厚度的变化

图 4a、b、c分别是 �= 30°、45°、60°时液膜的相对形状,其中 Re= R
2
u

2 1/ !, x= recos�, y=
resin�。参照 T ay lor 的试验条件

[ 4]
取一定的值计算 Re= R

2
u

2 1/ !, 易验证图 4的液膜形状及尺

寸与T aylo r 的摄影照片所给出的是吻合一致的。由图 4可见,撞击角较大时液膜分布面积增

大,相营� 歇� 成液滴的空间分布区域较大;同时,较大的撞击角产生向后运动的液滴质量分

数(相应 �= 90°～270°部分的液膜)增加。对于液体火箭发动机,总是希望减小向后对着喷注器

运动的液滴质量分数而又使液滴在燃烧室空间尽可能分布均匀。

图 4　液膜形状

由方程( 6)、( 12)～( 14)可计算雾化形成的液滴直径。算例选择的参数: u= 30m / s, R=

0. 1mm , t= 20℃, 工质为水,相应的射流Weber 数 We= 1236。图 5给出了不同的撞击角下生
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成液滴的极大(�= 0)和极小( �= ∀)直径。图 6给出了上述 3种撞击角下对应的液滴直径分布

曲线。随着 �的增加,液滴尺寸分布范围变小, �= ∀/ 2对应一股射流垂直撞击壁面,这时的液

膜形状为圆, 液膜边缘厚度相等,液滴尺寸均一。本文计算所得的液滴直径尚需试验数据验证,

该工作正在进行之中。

图 5　液滴直径的分布范围 图 6　液滴直径的变化曲线

结论　本文的分析方法可以比较精确地用于计算Weber 数小于 2000的两股等速、等直

径自击射流或一股射流撞击光滑壁面形成液膜的厚度和形状, 也可用于估算雾化形成液滴尺

寸的大小及分布。
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condit ion.
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WALL TEMPERATURE CALCULATION

OF A NEW MAT-WALL COMBUSTOR STRUCTURE
Hei Liming

( Air Force Engineering College, Xi′an　710089)

Li Zhanglin

( 7th Dept. , Northwestern Poly technical University, Xi′an　710072)

ABSTRACT　　　　A seven-heat-flow model f or calculat ing of the w all t emperature of mat-

wall has been es tablished, in which int ernal axial heat conduct ion of f lame tube w all is cons idered.

A numerical method for solving the model is provided, which t akes int o account t he eff ect of t em-

perature on physical parameters. T herefore, t he accuracy of the wall temperature calculation is en-

hanced. In order t o provide required parameters f or calculating the w all temperature, t he calculation

of axial dis tribut ion of mass flow and other flow parameters in the mat-wall st ructure have also

been done. A ft er t hat , t he axial t emperature distribut ions on the mat-w all of a s ingle f lame tube

have been calculated at design and experiment al conditions , and are compared w ith those of t he pro-

tot ype with air film cooling and it s ex periment al data. It is demons trated that the calculat ed result s

are principally consist ent with experiment al dat a and the mat-w all s trueture is possessed of excel-

lent cooling performance. In comparison w ith the prot otype, the cooling air mass is decreased by

20% , the wall t emperature is obviously lowered. Furthermore, t he axial wall temperature dis tribu-

tion is more uniform. T herefore, t his st ructure will prolong the life of t he flame tube or raise the

gas t emperature bef ore the turbine.

Key words　Flame tube　Wall t emperature　Models　 Calculat ion

A METHEMATICAL MODEL OF IMPINGING JETS ATOMIZATION

AT LOWWEBER NUMBER
Shi Shaoping and Zhuang Fengchen

( 1st Dept. , National University of Def ense Technology , Changsha　410078)

ABSTRACT　　　　The charact erist ics of t he spray produced by impinging jet s at omization

is theoret ically analyzed. Depending on Weber number, tw o breakup regimes of sheet are considered

with transition occurring at Weber numbers betw een 500 and 2000. In the low Weber number

regime ( We≤2000) , the sheet breakup is due t o T aylor cardioidal w aves . While in the high Weber

number regimes, the sheet disint egration is caused by growth of Kelvin- Helmholt z inst ability

waves . T he model uses an analogy with the oblique impact of a liquid jet on a wall. At Weber num-

ber less than 2000, mathematical expressions t o predict t he sheet t hickness and shape during f or-

mat ion of nonviscous liquid sheet are derived f rom mass conservat ion and momentum conservat ion

equat ions by reference to theoret ical results and empirical correlat ions report ed in the lit erature.

T he numerical result s are in good agreement with experimental dat a available in the literature. Pre-

dictions of t he spray droplet size and dist ribution f ormed by the dis int eg rat ion of the viscous liquid

sheet s are also obtained by use of t he mathematical formulation developed for fan-spray inject ors.

T his model can be used to es timat e the size range and dist ribut ion of droplet s formed by impinging

jet s atomizat ion in quasi-s tatic surroundings .

Key words　Liquid drop　Impinging jets at omization　Mathematical models
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