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振荡环境下推进剂液滴亚临界蒸发响应特性

刘卫东, 周　进, 王振国
(国防科技大学 航天技术系, 湖南 长沙 410073)

摘要: 针对推进剂液滴在惰性气体中的蒸发过程建立了非定常物理模型, 并应用全隐差分格式离散模型方

程进行数值求解。研究了液滴蒸发过程对环境气体压力振荡的响应特性, 可为液体火箭发动机不稳定燃烧分

析提供理论基础。
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1　引　言

　　液体火箭发动机在工作过程中经常出现以压

力振荡为特征的不稳定燃烧现象而导致发动机严

重毁坏。不稳定燃烧产生的原因一般认为是由于

发动机燃烧室内喷雾燃烧过程和燃气流动过程的

相互耦合, 但是具体的耦合机理在目前国内外的

研究中仍未得到肯定结论。推进剂喷雾燃烧最基

本的过程就是液滴的蒸发燃烧, 有关液滴蒸发燃

烧的研究前人已有很多工作[1 ]。但对动态环境下

液滴蒸发过程对压力变化的响应特性却研究得很

少[2 ] , 而这种响应特性又很可能是导致不稳定燃

烧的一个重要原因[3 ]。本文建立了惰性气体中推

进剂液滴非定常蒸发模型, 应用数值方法耦合求

解液滴、气相模型方程, 得到了液滴蒸发过程对

环境压力变化的响应特性。以前认为液滴蒸发过

程不会响应高频压力振荡, 但本文研究结果表明

液滴在稳态蒸发段对高频环境压力变化响应迅

速, 这对分析液体火箭发动机不稳定燃烧机理具

有重要的意义。

2　模型方程及坐标变换

　　本文采用一维球坐标下的N - S方程描述环

境气体对液滴传热和蒸汽扩散过程。在静止惰性

气体环境中, 由于蒸发引起的 Stefan 流速度很

小, 再者压力扰动以声速传播, 液滴附近的流场

迟豫时间远小于压力振荡周期, 因此基本上可以

认为计算区域是等压场。液滴内部温度分布通过

导热方程计算, 但不考虑内部环流对液滴温度分

布的影响。

由于液滴在蒸发过程中直径不断减小, 为了

考虑移动边界, 一维非定常模型方程进行了坐标

变换, 令: t= t; Γ= rörs。这样在液滴表面处, 无

量纲直径始终为 Γ= 1。变换后的方程形式为:
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式中下标 " g " ,“l”和“s”分别表示气相、液相

及液滴表面参数。R 0 是通用气体常数。上述模型

方程定解的边界条件、初始条件是:

Γ= 0 , 5T lö5Γ= 0

Γ= 1 , T l = T g = T s, Y f = Y f , s

Γ= r∞örs, T g = 500 K , Y f = 010

t = 0 , T l = 300 K , T g = 500 K , Y f = 010



　　模型方程采用全隐中心差分格式离散, 具有

空间二阶精度。方程求解过程的关键是如何确定

液滴表面温度。在给定初始条件下, 先求解气相

方程, 再求液滴导热方程, 得到温度、组分浓度

分布场及液滴蒸发速度, 而液滴表面温度由汽液

界面平衡计算。
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式中: △H v 是蒸发潜热。Y f , s～ T s关系由表面蒸

汽压方程计算[4 ]。这样在前一时间层的流场基础

上, 根据外部边界条件和液滴表面温度, 求解模

型方程得到新温度、浓度场, 进而计算新的液滴

表面温度。反复迭代该过程直到表面温度的相对

误差到达要求, 接着进行下一时间层计算。

3　结果分析

　　本文应用上述液滴蒸发模型对正庚烷液滴蒸

发过程进行了数值模拟计算。计算中取液滴直径

d 0= 80 Λm , 120 Λm , 160 Λm , 液滴初始温度 T 0

= 300 K。环境气体温度 T ∞= 500 K, 压力振荡规

律为 P ∞ ( t) = P 0 (1+ ΑsinΞt) , 式中 Α和 Ξ分别
是压力振幅系数和角频率。

图 1是液滴内部温度、环境气体温度沿径向

图 1　液滴内部温度、环境气体温度沿径向分布

图 2　无压力振荡环境下液滴直径、液滴表面温度

随时间变化曲线

图 3　在相同液滴直径、压力振幅、不同压力频率下的液滴蒸发速率图
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图 4　在相同压力振幅、频率、不同液滴直径的蒸发速率图

分布规律。由图可知, 开始段液滴内部温度分布

不均匀, 温度梯度较大, 说明气相传热主要用于

液滴加热。到达平衡温度后, 液滴温度虽继续升

高, 但内部温度分布已均匀。气相温度在液滴表

面处梯度大, 说明气相导热过程剧烈。

图 2是无压力振荡环境下液滴直径、液滴表

面温度随时间变化曲线。由图可知, 液滴表面温

度在蒸发初期迅速上升到接近平衡温度, 此后缓

慢上升, 但还没到临界温度就已经蒸发完了。液

滴直径随时间一直减小, 但在初期加热段减小较

慢, 以后则迅速减小, 随时间基本上是线性变化。

图 3是在相同液滴直径、压力振幅、不同压

力频率下的液滴蒸发速率图。随着频率增高, 液

滴蒸发速率振荡逐步增大; 当压力频率进一步提

高时蒸发速率振幅并不增大。说明存在比较宽的

压力频率使液滴蒸发过程响应强烈, 而不是一个

单一的固有频率。此外, 在同一压力振荡频率下,

当液滴温度刚到达平衡温度时, 蒸发过程响应强

烈。

图 4是在相同压力振幅、频率、不同液滴直

径的蒸发速率图。由图可知, 液滴直径越大, 绝

对蒸发速率 (kgös) 越大, 对高频压力振荡响应越

强烈, 但到响应最强烈的时间要长一些。

此外由图可知, 蒸发速率变化基本上与压力

变化同步, 二者的频率相同。这主要是由于模型

中假设了气液界面始终处于平衡状态, 环境压力

的变化对传热、扩散过程的影响是直接的, 因此

蒸发速率响应的频率几乎与压力频率相同。实际

情况并不完全如此, 有必要进一步建立气液界面

非平衡模型。

4　结　论
　　本文研究表明液滴蒸发过程能够迅速响应环

境压力的变化,当液滴温度刚到达平衡温度时,蒸

发过程响应最强烈。并且对一定直径的液滴存在

一压力振荡频率范围,使液滴蒸发响应振幅最大。
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Respon se of Propellan t D roplet Subcr it ica l Evapora tion
to Env ironm en ta l Pressure O sc illa tion

L IU W ei2dong, ZHOU J in, W AN G Zhen2guo
(1st D ep t. , N at ional U n iversity of D efen se T echno logy, Changsha 410073, Ch ina)

Abstract: A non2steady model of p ropellan t drop let evapo ra t ion in inert gas has been developed.
T he model equat ion s have been so lved by num erica l m ethod w ith fu ll imp licit cen tra l schem e. T he
resu lts show that, w hen the drop let d iam eter keep s unchanging, there ex ists a specia l p ressu re
frequency, to w h ich the drop let evapo ra t ion responds mo st st rongly. In th is case the drop let
evapo ra t ion o scilla t ion app roaches to its m ax im um as the drop let tempera tu re com es near the
equ ilib rium temperatu re. T herefo re, it is reasonab le to believe that p ropellan t evapo ra t ion cou ld trigger
un stab le com bu st ion in the rocket engine.

Key words: liqu id rocket engines; p ropellan ts; drop let evapo ra t ion; com bu st ion in stab ility
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