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摘 � � � 要: 为了对超声速气流中的横向射流雾化过程进行研究, 在直连式实验台上进行了超声速气流中的

横向射流雾化实验,并对实验工况进行了数值模拟 . 超声速来流的马赫数为 2, 实验喷雾的动压比范围为

1. 6~ 11. 7,实验工质为水. 采用纹影法对射流雾化过程进行了拍摄, 得到了有雾化的超声速流场结构和穿透

深度拟合公式.同时采用欧拉�拉格朗日两相流计算方法对实验工况进行了数值模拟,雾化模型采用了一种新

型 K�H( Kelvin�H elmholtz)和 R�T ( Ray leigh�Tay lo r)混合模型,数值模拟与实验结果符合较好.
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Abstract: T he liquid jet atomizat ion in supersonic cro ssflow w as invest igated experimen�
tally in a supersonic w ind tunnel and the present experiment w as numerically simulated. The

Mach number of the supersonic f low w as 2 and dynam ic pressur e rat io varied f rom 1. 6 to

11� 7, and w ater w as used as test liquid. Schlier en method w as used to study the str ucture of

liquid jet in supersonic flow f ield and the correlat ion for penet ration height w as developed.

Numer ical simulat ion used Eulerian�Lagrangian method to describe the tw o�phase f low . A

new hybrid K�H( Kelv in�H elmho ltz) and R�T( Rayleigh�T ay lor) atomizat ion model w as used

to describe the atom ization process.
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� � 近年来,随着以液体为燃料的超燃冲压发动

机研究的快速发展, 超声速气流中横向射流的燃

料雾化过程逐渐为研究者所重视. 当燃料从喷注

器喷出后,在高速气流的作用下,燃料在燃烧室中

只有毫秒量级的驻留时间,所以需要在极短的时

间内完成雾化、掺混、燃烧等一系列过程. 对于发

动机而言,良好的燃烧过程是发动机进行高效工

作的前提,而雾化和掺混程度的好坏是决定燃烧

过程的关键因素. 所以, 国外不少研究机构早在

20世纪 60年代已经开始对高速气流中的横向射

流雾化过程展开了实验研究. Ko lpin [ 1] 1968年用

水代替燃料在马赫数 2. 8的环境下进行了实验,

并研究了双孔喷射、逆向喷射,发现逆向喷射和双

孔喷射的穿透深度与垂直喷射时几乎相同,这两
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种方法对增加穿透深度并没有起到作用. 1971年

Sherman [ 2]用不同物性的液体在马赫数 2. 1 的气

流条件下进行实验, 并用阴影法和高速摄影对液

柱在高速气流下的雾化进行了研究, 对雾化过程

有了一定的认识. 1973 年 Kush[ 3] 根据不同的液

气动压比 q= ( �dv 2
d ) / (�� u

2
� )把液柱破碎分成三

个不同的阶段. 之后在 Schetz 的带领下, 他的研

究小组展开了一系列的相关研究工作, 包括超声

速气流下不同形状喷孔对穿透深度和液雾分布的

影响[ 4] ,液柱上的波动和破碎的关系 [ 5] ,不同粘性

和表面张力的液体对雾化程度的影响
[ 6]

, 用散射

光法研究了影响液滴平均直径的因素[ 7] . 由于超

声速气流中,液雾浓密且液滴速度较快,所以对测

量带来了一定的困难.随着激光测量技术的发展,

2000年以来, 美国 T aitech 公司的 Lin
[ 8]
致力于

研究直流式喷注器与气体雾化式喷注器在超声速

气流 中的雾 化情况, 并通 过 PDPA ( Phase

Doppler part icle analyzer)测量,得到了一系列液

雾分布的详细而全面的测量数据, 这是以前的研

究者由于测量仪器不够先进而没有解决的问题.

国内早在 20世纪 80年代金如山
[ 9]
使用马尔文测

粒仪对超声速气流中的粒子大小分布进行了测

量. 2000年徐胜利等[ 10]使用瞬态阴影法对雾化的

破碎点和雾化过程进行了研究. 之后还有研究者

采用数码相机
[ 11]
和摄像机

[ 12]
对穿透深度进行过

研究工作.与国外相比,国内在此领域的研究才刚

刚起步, 测量的仪器还不够先进, 研究的范围较

窄.本文采用了纹影法对穿透深度进行了研究,并

与使用其它方法得到的实验结果进行了对比分

析.

随着电子计算机和计算流体力学的飞速发

展,相关的数值模拟特别是雾化过程的数值模拟

也开始发展起来.一直以来,由于雾化过程的复杂

性,使得雾化模型的建立只能基于经验公式或半

经验公式,且各自有其使用范围的限制,并不是都

能应用于超声速气流的雾化过程中. 目前应用较

多的雾化模型主要有以下几种: 准则数临界值选

定法, TA B( T alor analogy breakup)模型, K�H 模
型( Reitz波模型)以及最近发展起来的 K�H 和
R�T 混合模型等. 基于实验观察以及理论分析,

K�H 和 R�T 混合模型更加接近于超声速气流中
横向射流的雾化机理. 本文将这种混合雾化模型

应用到超声速气流中射流雾化过程的数值模拟

中,并与实验结果进行了对比.

1 � 实验方法

本实验在北京航空航天大学宇航学院的超燃

冲压发动机直连式实验台上完成. 实验台主要由

加热器、拉伐尔喷管、隔离段以及实验段四部分构

成,实验系统如图 1所示.加热器的作用主要是产

生高温的气流,拉伐尔喷管的作用是使气流加速

到超声速,喷管设计出口马赫数为 2,模拟高空超

声速来流经过进气道压缩后进入燃烧室前的马赫

数.实验段下底面水平,上顶面与水平面成 5度的

夹角.实验段两侧和上顶面分别设有观察窗,可以

根据需要更换挡板和透光玻璃. 实验段的横截面

呈矩形,入口处的尺寸为宽 32 mm, 高 54 mm,实

验段全长 442 mm。实验段底部安装一个可更换

的挡块,便于更换不同形式的凹腔结构.本实验中

只研究底面水平无凹腔的情况. 喷注器的设计如

图 2所示,外部加工了螺纹可直接拧入下底板,可

根据实验方案设计方便的更换. 测量方法采用彩

色纹影法,用 Canon 20D数码单反相机记录实验

结果.

实验时,首先在加热器中点燃氢气和氧气进

行燃烧,加热进入加热器的高压空气.高温高压的
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空气被拉法尔喷管加速, 通过隔离段进入实验段.

这时用蒸馏水代替燃料喷入实验段, 进行雾化现

象的研究.同时启动纹影拍摄系统进行拍照记录.

实验结束后用氮气对整个实验台内部进行吹除.

实验工况如表 1所示. 气流总温 610 K, 总压

1. 36 MPa,气流经过拉法尔喷管后马赫数为 2.气

流保持较低的总温的主要目的是避免燃料在较高

温度下发生蒸发现象,以影响雾化过程的研究.在

相同气流条件下,更换不同直径的喷注器,改变不

同的燃料喷射压力, 进行实验观察.实验目的主要

有以下几点: ( 1)采用纹影法进行雾化流场初步分

析. ( 2)比较不同动压比条件下液雾的穿透深度.

( 3)研究射流和超声速气流的相互影响. ( 4)为数

值模拟提供验证数据.

表 1� 实验工况表

Table 1� Experiment cases

实验参数 参数值

马赫数 2

总温/ K 610

总压/ MPa 1. 36

喷注器直径/ mm 0. 5, 0. 85, 1. 0, 1. 3

喷注器压力差/ MPa 1. 5, 3, 4. 5, 6, 7. 5, 9

液气动压比 1. 6~ 11. 7

2 � 结果和分析

穿透深度的概念最早出现在气动实验研究

中,多是针对一股横向气体射流喷入气体主流的

情况.这里的定义是燃烧室底面距离液雾垂直于

底面最外围的距离. 射流穿透深度反映了燃料和

主流混合的程度,穿透深度越大,表示燃料射流穿

透入主流越深, 混合效果越好
[ 13]

.

采用彩色纹影法对液雾的穿透深度进行了拍

照测量.由于纹影法是定性的观察工具,所以不能

直接得到穿透深度数据,需要对图片进行处理.首

先利用软件 Photoshop 对原始的纹影照片取等高

线,由于整个图片中气液交界面处的分界很明显,

所以很容易得到相对应的等高线图,如图 3( b) .接

着在软件 Origin中对图 3( b)的交界面进行数据提

取,就可以得到相对应的穿透深度曲线的数据点.

总体来看,随着喷注器前后的压力差逐渐增

大,动压比增加,液雾的穿透深度明显升高,与气流

的掺混程度逐渐增强.在压力差较小的情况下,液

图 3 � 纹影照片与处理图比较

Fig� 3 � Comparison o f schlieren pict ur e

and processed picture

雾的下边缘基本贴在下壁面上,有一部分液滴与下

壁面发生碰撞,不利于雾化和燃烧.压力差升高后,

这种现象基本上不存在,液雾的下边缘距离下壁面

还有一段距离,与气流能够充分的作用,有利于雾

化和掺混.而且在相同压力差条件下, 随着喷注器

的直径不断增大,液雾的穿透深度也不断提高.

根据穿透深度曲线点, 采用最小二乘法得到

拟合公式( 1) .

h/ d = 3� 14  q
0� 29  ( x / d)

0� 38
(1)

式中 h表示穿透深度, d 表示喷注器直径, q 表示

动压比, x 表示横向坐标. 公式( 1)表示了穿透深

度 h与动压比 q 以及随流动方向( x 方向)的变化

趋势.相同喷注器直径的条件下, 动压比越大,穿

透深度越高. 当动压比相同时,喷注器直径越大,

穿透深度越高.图 4 上的点的横坐标是由已知动

压比 q 和横坐标 x / d通过拟合公式( 1)计算得出

的穿透深度 h/ d的值,而纵坐标是相应工况下由

纹影法测量得到的穿透深度 h/ d 的实验值. 因

此,如果拟合公式与实验数据符合得好,那么所有

的点都应位于 45!对角线的附近. 此图即显示了

公式的拟合程度.经分析计算, 公式( 1)的最大拟

合误差为 43%.误差较大的点主要集中喷注器直

径为 0. 5 mm 的工况,位于 45!对角线左上部, 点

的分布比较稀疏, 拟合公式主要照顾了大部分点

密集的区域.

由本实验纹影法得到的拟合公式( 1)与文献

[ 8]中阴影法以及 PDPA( Phase Doppler part icle

analyzer)测到的穿透深度拟合公式对比如图 5.

文献[ 8]中阴影法与 PDPA 的穿透公式分别为
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h/ d = 3� 94  q
0� 47  ( x / d)

0� 21

和

h/ d = 4� 73  q
0� 3  ( x / d)

0� 3
.

从图中可以看到,纹影法测量得到的结果远高于阴

影法的结果,更接近于 PDPA的结果. 这是由于纹

影法得到的是密度的梯度,而阴影法得到的是密度

的二阶导数,所以对于密度变化的敏感程度, 纹影

法的测量结果要优于阴影法.而 PDPA 是通过激光

扫描整个流场得到液滴颗粒的分布, 所以相对于以

上两种测量方法来说更加精确.对于浓密液雾外围

存在的一小部分密度不大,但所占比例不小的液滴

来说,用阴影法可能不好观察, 而纹影法和 PDPA

可以测得到.但 PDPA的测量设备复杂,技术难度

大,而纹影法相对来说简便易行.

3 � 数值模拟方法及结果

采用欧拉�拉格朗日方法研究气液两相流动

问题,气相控制方程为欧拉坐标系中的三维 N�S

方程, 液相采用拉格朗日轨道模型. 采用∀ Blob#模

型[ 14] , 对喷注器出口处的液柱用直径等于喷注器

直径的大液滴来等效, 这样做的好处是不用人为

的再给出液雾的初始尺寸分布, 因为这个分布往

往是不知道的. 液块的破碎应用 K�H 和 R�T 混
合模型来计算[ 15 ] , 其中 K�H 模型模拟射流受到
气流剪切作用而剥离液滴产生的破碎, R�T 模型
模拟由于气动力的加速而使射流产生的破碎. 求

解过程中液相对气相的影响通过在气相 N�S 方
程中添加源项来实现.

计算区域为实验段(图 6) ,总长为 442 mm,

为节省计算资源,只计算实验段前 300 mm.网格

为 165  80  96, 第一层网格距离壁面 0. 01 mm .

图 6 � 计算区域

Fig� 6� Calculat ion zone

如图 7 所示的是喷孔直径 0. 5 mm, 设计压

力差 9 MPa 的液雾结构图和相应的气相场压力

云图,液雾从下底面喷出后,在气流的作用下折向

气流方向, 并随着气流向下游流动. 由于液雾的

阻碍作用,在液雾的前端产生了一道激波. ( b)图

图 7 � 计算结果与实验结果对比图

Fig� 7� Comparison of calculation and experimental result
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是与( a)图相同工况下的实验纹影照片,由于液雾

的存在, 产生的激波很明显. 两图相比较可以看

出,计算得到的液雾的外形轮廓与实验结果相似,

气相流场也基本吻合.

图 8为穿透深度的数值计算结果和经验公式

对比图,图中实心点为由实验得到的拟合公式的

经验值, 空心的点是计算得到的结果. 总的趋势

是,在离喷口较近的区域内,穿透深度略高于实验

值,在液雾的后半部分穿透深度与实验值符合的

较好.主要原因是采用直径等于喷口直径的大液

滴模拟液柱时, 由于大液滴被气流剥离,生成小液

滴.在剥离过程中,小液滴剥离的速度较慢,导致

大液滴质量较大,运动惯性较大,穿透深度偏高.

在液滴不断被加速的过程中, 气相流场由于

传递给液相一部分动能, 所以气流速度有所下降.

对于气相流场, 图 9表示的是 y 向中心截面处由

于液雾的存在造成的 u 速度亏损, 速度在接近壁

面处形成一个凹坑, 由 750 m/ s最低减到 400 m/

s左右.而且沿着 x 方向的增加, 凹坑有微弱的上

偏现象,这主要是由于液雾轨迹沿着 x 方向稍有

上移造成的.随着液雾的不断运动,液雾不断被加

速,此时对气相速度的影响逐渐减弱.由图 10看

出,马赫数在经过喷注器( x = 0. 137 m)后急剧下

降,之后随着 x 的增加, 马赫数在接近出口处又

呈现上升趋势. 与纯气相的马赫数曲线相比, 由于

液雾的存在使当地气相速度大幅降低.

图 8� 穿透深度对比图

Fig� 8 � Comparison o f penetration

图 11显示了流场内部的 y 向和 z 向的压力

场分布切片图. 从图 11( a) y = 0. 016 m 的切面来

看,喷注器附近由于超声速气流遇到射流液柱的

阻碍产生了一道弓形激波. 由图 11( b)可以看到

流场具有明显的三维特征,喷注器前端由一个激

波面所包围,三维波面不断地在实验段内由于壁

面的作用反射和相交,形成一个复杂的气相流场.

这对整个燃烧室的性能将造成一定的影响.液滴

在经过激波时是否受到影响, 这也对今后的雾化

的研究提出了新的要求, 在研究过程中这种复杂
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的波系对雾化产生的影响不得不考虑.

4 � 结 � 论

通过实验研究和数值模拟,得到以下结论:

( 1) 采用纹影法对超声速气流中的横向燃料

喷射雾化过程进行了研究,得到了液相的穿透深

度拟合公式,同以前研究者采用不同诊断方法得

到的拟合公式进行了比较, 发现纹影法与 PDPA

得到的拟合公式相接近.

( 2) 穿透深度总体上与动压比和喷注器直径

有关,相同动压比条件下, 直径越大, 穿透深度越

高.相同直径条件下,动压比越大, 穿透深度越高.

( 3) 观察了气相流场由于喷雾产生的流场变

化,对整个雾化过程有了初步的认识.

( 4) 采用数值模拟的方法对实验工况进行了

计算,计算结果与实验测量结果进行了对比, 结果

符合较好.计算中发现气相流场的三维结构特征,

这种现象采用目前的诊断方法无法得到,但为今

后的雾化机理研究提出了新的研究方向.
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