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摘　　　要：为了研究火箭发动机（ＳＲＭ）斜切喷管的两相流动特性，采用气体颗粒相双流体模型，并结合多

区域混合网格技术，对发动机斜切喷管内气相与颗粒相的相互作用规律进行研究，探索颗粒直径与颗粒质量

分数变化对发动机喷管气固两相流动特性的影响。结果表明：固体颗粒相的存在，对发动机斜切喷管的流场

结构产生重要影响，导致喷管轴线附近存在一个燃气流动速度较低，温度较高的区域。同时，喷管壁面附近存

在无粒子区，随着颗粒直径的增加，无粒子区域的范围逐渐扩大。并且，颗粒直径越大，其运动速度越小，在喷

管内的滞留时间越长。颗粒直径与质量分数的变化同样会影响发动机喷管的流场结构，随着颗粒直径的增

加，发动机喷管轴线处气相马赫数先减小后增大，而燃气温度则先增大后减小；发动机推力的变化趋势与马赫

数变化趋势相同，但两者并不同时达到极值点。颗粒相的质量分数越大，沿喷管轴线方向的气相马赫数和发

动机推力越小，喷管两相流损失越大。
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　　为了提高固体推进剂的能量特性，同时抑制

发动机不稳定燃烧现象，常常在固体推进剂中加

入金属颗粒，制成高性能复合推进剂。在加入金

属颗粒的复合推进剂中，燃烧产物同时含有气相

与凝相两种成分，使发动机燃气内流场呈现典型

的两相流场结构。铝粉作为常见的金属添加成分

存在于复合推进剂中，铝粉燃烧后，生成的Ａｌ２Ｏ３

质量能达到燃烧产物总质量的３０％左右，由于凝

相Ａｌ２Ｏ３ 颗粒的存在，将会对发动机内流场特性

产生极大的影响。同时固体颗粒在喷管中运动会

与管壁发生碰撞，加速壁面的磨损与腐蚀，因此研

究火箭发动机喷管中的两相流动情况，对于喷管

设计与热防护都有十分重要的意义。

国内外许多学者对固体火箭发动机两相流场

特性进行了大量的研究工作，Ｃｕｆｆｅｌ等
［１］对采用

小喉部曲率半径的ＪＰＬ（ＪｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＬａｂｏｒａｔｏ

ｒｙ）发动机喷管结构进行了冷流实验，得出在喷管

喉部中心线附近与壁面附近的流场结构特性，并

给出３种预测喷管流速的方法。Ｈｗａｎｇ等
［２］采

用时间推进、显示 ＭａｃＣｏｒｍａｃｋ格式求解气相方

程，采用拉格朗日方法跟踪凝相颗粒，求解喷管中

的气固两相流动。Ｃｈａｎｇ
［３］采用多流体模型和时

间推进法求解ＴｉｔａｎⅢ发动机斜置喷管的两相流

动。黄琳等［４］采用粒子仿真方法直接跟踪颗粒相

运动轨迹，采用无波动、无自由参数的耗散差分格

式（ＮＮＤ）格式求解 ＮＳ（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）方程，数

值模拟了气固两相自由射流流场。淡林鹏等
［５］

利用颗粒轨道模型计算长尾喷管两相流场，比较

不同尺寸粒子以及完全弹性和非弹性碰撞之间长

尾喷管中粒子运动的差异，得出长尾喷管中粒子

运动的规律。李东霞等［６］采用双流体模型，把

ＬＵ（ｌｏｗｅｒｕｐｐｅｒ）隐式时间格式和ｖａｎＬｅｅｒ矢通

量分裂格式应用到两相流双流体模型中，并用

ＪＰＬ喷管进行验证，探讨此方法的可行性。于勇

等［７］采用颗粒轨道模型求解颗粒相，采用显式龙

格库塔时间推进法与有总变差衰减（ＴＶＤ）性质

的高精度 ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｉｃｕｐｓｔｒｅａｍｃｅｎｔｅｒｅｄ

ｓｃｈｅｍｅｆｏｒｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎｌａｗｓ）Ｒｏｅ格式，研究固

体火箭发动机喷管中颗粒相对流场的影响以及不

同尺寸颗粒运动规律。苗志文等［８］研究 Ａｌ２Ｏ３

粒子对喷管扩张段的冲刷规律，对比不同湍流模

型、颗粒轨道模型对形成冲刷痕迹的影响，分析发

动机喷管扩张段两相流动与颗粒冲刷特性。刘平

安等［９１０］建立了含铝复合推进剂的二维两相湍流

燃烧模型，应用ＥＤＣ燃烧模型以及颗粒表面反应

模型，研究复合推进剂燃烧产物在发动机中的燃

烧与流动、铝金属在发动机内的多相燃烧问题。

综上所述，对于可压缩气固两相流动的数值

模拟主要采用颗粒轨道模型和双流体模型两种形

式。同时对于固体火箭发动机喷管内气固两相流

动的研究，主要集中于常规直喷管结构，而对于采

用斜切喷管结构的发动机喷管气固两相流动特性

研究，涉及较少。斜切喷管作为异形喷管结构不

同于直喷管，发动机喷管轴线与燃烧室轴线之间

成一定夹角，同时喷管出口采用斜切结构设计，使

得喷管喉部与喷管扩张区域流场结构较为复杂，

具有明显的三维流场特性。本文针对斜切喷管火

箭发动机的结构特点，采用气体颗粒相两相双流

体模型，对于流场湍流采用两相修正犽ε湍流模

型，并运用多区域混合网格技术，对固体火箭发动

机斜切喷管的两相流动特性进行研究，进而指导

发动机斜切喷管的结构设计与热防护。

１　数理模型与计算方法

１１　物理模型

图１为斜切喷管火箭发动机装药结构图，该

８６８
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图１　斜切喷管火箭发动机结构图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｉａｇｒａｍｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒｗｉｔｈａｎｇｌｅｃｕｔｎｏｚｚｌｅ

发动机采用斜切喷管结构，发动机燃烧室轴线与

喷管轴线之间成一定夹角。同时由于结构限制，

发动机喷管省略收缩段结构。发动机装药采用自

由装填形式，并通过挡药板结构进行定位。

本文装药选用高氯酸铵／端羟基聚丁二烯

（ＡＰ／ＨＴＰＢ）推进剂，其主要性能参数如表１所

示。固体火箭发动机工作过程燃烧室平衡压强约

为１０ＭＰａ，燃气温度为３２００Ｋ。

表１　推进剂性能参数

犜犪犫犾犲１　犘犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狆狉狅狆犲犾犾犪狀狋

参数 数值

特征速度／（ｍ／ｓ） １５９８

比热比 １．１３

燃气摩尔质量／（ｇ／ｍｏｌ） ２８．７８

密度／（ｋｇ／ｍ
３） １８００

１２　基本假设

由于采用复合推进剂装药的斜切喷管火箭发

动机工作过程涉及非常复杂的物理和化学现象，

因此在研究火箭发动机燃烧室以及喷管两相流动

特性时，忽略气相各组分之间的化学反应，将气相

看成一种混合气体，此种简化对求解发动机喷管

流场气固两相之间的相互作用规律方面影响较

小。同时为了简化计算，引入一些基本假设［１１１３］

１）推进剂燃烧所生成的混合气体满足理想

气体状态方程，可视混合气体为理想气体。

２）Ａｌ颗粒燃烧生成气相 Ａｌ２Ｏ３ 与颗粒相

Ａｌ２Ｏ３，忽略Ａｌ粒子燃烧的中间产物。

３）不考虑两相流对喷管的烧蚀与颗粒的

堆积。

４）不考虑燃气和固体壁面之间的辐射换热

现象。

１３　数学模型

１．３．１　控制方程

双流体模型对颗粒相从宏观的角度处理为

“拟流体”，将颗粒与气体看成为两种流体，空间各

点都有两种流体各自不同的速度、温度和密度，两

种流体共同占据同一空间而相互渗透，一般采用

和气相相同的方法建立控制方程，求解颗粒相

流场。

以气相可压、颗粒相不可压的模型作为计算

气体颗粒流的物理模型。则两相控制方程组为

气相的连续方程



狋
（αｑρｑ）＋!

（αｑρｑ狏ｑ）＝∑
狀

犻＝１

犿
·

犻ｑ＋犛ｑ （１）

　　颗粒相的连续方程



狋
（αｓρｓ）＋!

（αｓρｓ狏ｓ）＝∑
狀

犼＝１

犿
·

犼ｓ＋犛ｓ （２）

式中狏ｑ为气相速度，狏ｓ为颗粒相速度，犿
·

犻ｑ为颗粒

相转化为气相的质量变化率，犿
·

犼ｓ表示为气相转化

为颗粒相的质量变化率，犛ｑ、犛ｓ代表质量源项。

气相的动量守恒方程
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　　颗粒相的动量守恒方程



狋
（αｓρｓ狏ｓ）＋!·（αｓρｓ狏ｓ狏ｓ）＝

－αｓ !狆－!狆ｓ＋!·τｓ＋
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犖

犼＝１

犓犼ｓ（狏犼－狏ｓ）＋犿
·

犼ｓ狏
·

犼［ ］ｓ ＋αｓρｓ犉ｓ

（４）

其中τｑ和τｓ分别为气相和颗粒相的切应力，犚犻ｑ是

气固两相之间的相互作用力，狏
·

犻ｑ为颗粒相相对于
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气相的相速度，狏
·

犼ｓ为气相相对于颗粒相的相速

度，犓犼ｓ是气固两相之间的动量交换系数，狆是所

有相共享的压强，α、ρ、狏分别为相体积分数、密度

和速度，下标ｓ和ｑ分别代表颗粒相和气相。

气相的能量守恒方程



狋
（αｑρｑ犺ｑ）＋!·（αｑρｑ狌ｑ犺ｑ）＝

τｑ·!狌ｑ－!·狇ｑ＋犛ｑ＋∑
狀

犻＝１

（犙犻ｑ＋犿
·

犻ｑ犺犻ｑ）（５）

　　颗粒相温度计算方程

３

２



狋
（ρｓαｓΘｓ）＋!·（ρｓαｓ狏ｓΘｓ［ ］）＝

（－狆ｓ犐＋τｓ）·!狏ｓ＋!·（犽ｓ !Θｓ）－γｓ＋ｑｓ

（６）

式中犺ｑ是气相的比焓，狇ｑ为气相的热通量，犙犻ｑ是

两相之间的热流传递密度，犺犻ｑ为两相之间的焓，

Θｓ为颗粒相温度，犽ｓ !Θｓ 为颗粒相能量扩散项，

γｓ为颗粒相之间相互碰撞的耗散能量，ｑｓ为两相

之间的能量转换项。

１．３．２　湍流模型

湍流模型［１４１６］采用修正的犽ε模型，具体形

式如下：



狋
（αｑρｑ犽ｑ）＋!·（αｑρｑ犝ｑ犽ｑ）＝

!· αｑ
μｔ，ｑ

σｋ
!犽（ ）ｑ ＋αｑ犌ｋ，ｑ－αｑρｑεｑ＋αｑρｑΠ犽ｑ

（７）



狋
（αｑρｑεｑ）＋!·（αｑρｑ犝ｑεｑ）＝

!· αｑ
μｔ，ｑ

σε
!ε（ ）ｑ ＋αｑεｑ犽ｑ（犆１ε犌ｋ，ｑ－犆２ερｑεｑ）＋

αｑρｑΠεｑ （８）

式中引入离散相对气相影响的修正因子Π犽
ｑ
和

Πε
ｑ
两项，其他项定义方式不变。

１４　计算区域与边界条件

选取图１中斜切喷管火箭发动机后部作为发

动机内流场和喷管流场特性研究的主要区域，进

行网格划分（如图２），由于本文所研究的斜切喷

管火箭发动机，不仅喷管采用斜切结构，而且发动

机喷管轴线方向与燃烧室轴线方向之间存在夹

角，与常规发动机结构有很大的不同，计算区域具

有明显的三维特性。并且喷管喉部连接处几何形

状复杂，很难用整体结构网格进行处理，同时模型

中存在明显的边界层结构，建立一体非结构网格，

边界层处网格质量也难以保证，因此选用多区域

图２　喷管模型及网格划分

Ｆｉｇ．２　Ｎｏｚｚｌｅｍｏｄｅｌａｎｄｇｒｉｄｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

混合网格是一种很好的方法。将计算区域分为３

个部分：燃烧室圆柱段、尾部收缩段和斜切喷管

段。收缩段建立非结构网格，圆柱段和喷管段分

别建立结构网格，不同区域通过边界面相互插值

进行参数传递。计算区域，轴线方向总长度为７８

ｍｍ，法线方向总长度为３６．７ｍｍ，喷管喉部直径

为６ｍｍ，喷管出口面积与喉部面积之比为

１４．２１，斜切喷管轴线长度为２６．４ｍｍ，扩张半角

为１５°。由于此模型斜切喷管入口区域流场结构

较为复杂，为了准确获得复杂流场特征信息，对喷

管入口与喉部处进行网格局部加密，网格总数量

约为６１．５万。

计算区域边界条件设置如下［１７１８］：

１）进口条件 进口气流为亚声速，给定气体

入口质量流量、总温、静压和气流入射方向角；颗

粒相入口给定颗粒相的质量流量与入射方向、粒

径分布、表观密度以及颗粒的初始温度。

２）出口条件 对于气相，出口处气体为超声

速状态，因此出口参数按１阶外推确定；对于颗粒

相，各参数按１阶外推得到。

３）固壁条件 对于气相，采用绝热、无滑移固

壁边界条件，对于颗粒相同样采用无滑移边界条

件，其他参数外推得出。

１５　网格无关性验证

本文研究工况较多，为了确保数值模拟的准

确性，排除各个工况因网格数量不同而造成的结

果失真，需对已建立的计算网格模型的无关性进

０７８
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行验证。选用纯气相流工况进行计算，取网格数

分别为６１．５万、１２３万和２３５万的３种方案进行

比较。通过图３可知，３种方案发动机喷管轴线气

相马赫数分布曲线基本重合，并且这３种方案燃烧

室尾部区域平均压强数值为１０．１５ＭＰａ，与此发动

机设计压强值１０ＭＰａ较为接近。表明当计算网格

数到达６１．５万以后，网格数量的增加对计算结果

没有影响，同时根据压强结果，认为将此模型用于

计算发动机的斜切喷管流场特性是可行的。

图３　不同方案发动机喷管轴线气相马赫数分布

Ｆｉｇ．３　ＧａｓｐｈａｓｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｌｏｎｇ

ｔｈｅｎｏｚｚｌｅａｘｉｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｈｅｍｅｓ

２　计算结果与分析

２１　发动机斜切喷管流场特性分析

火箭发动机燃烧室凝相颗粒粒径主要位于

１～２０μｍ 之间，平均颗粒直径一般处于４～１０

μｍ，并且根据前人的研究成果
［１９２１］，当发动机喷

管收敛段角度增大时，燃气中的凝相颗粒粒径也

相应增加。对于本文所研究的斜切喷管发动机，

喷管入口收敛角度较大，同时由于喷管入口结构

复杂，更容易使颗粒之间相互碰撞聚集，有利于较

大凝相颗粒的生成。因此研究发动机斜切喷管气

固两相流场特性时，选取颗粒相Ａｌ２Ｏ３ 质量分数

狑Ａｌ
２
Ｏ
３
为２０％，颗粒相直径犇＝１０μｍ的工况进行

仿真计算，得到气固两相流场的流场特征参数分

布如图４、图５所示（犡、犢 为火箭发动机模型的位

置坐标，单位为ｍ）。

通过图４、图５可知（图例中Ｇａｓ表示纯气相

工况），发动机燃气中存在固体颗粒相，确实会对

发动机斜切喷管的流场结构产生重要影响。通过

对比纯气相情况与气固两相情况下，发动机喷管

中心位置与壁面附近区域的流场分布发现，颗粒

相对发动机喷管边界处的流场结构影响较小，两

相流场与纯气相的流场结构类似；根据图６纯气

相与两相流场喷管壁面速度分布的对比结果，也

论证此结论。但固体颗粒相存在，会对喷管轴线

附近区域的流场结构产生较大的影响。与纯气相

流场相比，在两相流情况下，喷管轴线附近区域由

于受到颗粒的阻力作用，燃气的流动速度较低，存

在一个燃气流动低速区，并且此低速区的范围沿

着喷管轴线方向逐渐扩大；同时由于固体颗粒的

热惯性，喷管轴线附近同样也存在一个燃气高温

区。当颗粒相的直径较大时（大于１μｍ），颗粒相

１７８
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图４　ＳＲＭ斜切喷管速度场与温度场分布云图

Ｆｉｇ．４　Ｃｌｏｕｄｃｈａｒｔｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｆｏｒＳＲＭａｎｇｌｅｃｕｔｎｏｚｚｌｅ

图５　ＳＲＭ喷管轴线流场特征参数曲线对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｃｕｒｖｅｓａｌｏｎｇｔｈｅｎｏｚｚｌｅａｘｉｓｏｆＳＲＭ

将表现一定的惯性，降低颗粒的随流性质，使得斜

切喷管壁面附近存在颗粒无法到达的区域，在此

区域中，颗粒相对气相的影响不明显。喷管轴线

附近燃气低速区与高温区的存在原因可做如下解

释：复合推进剂燃烧产物中一般都会含有一定量

的金属颗粒，这些颗粒在气体的作用下与燃气一

起流入喷管。在流动过程中，颗粒相的速度总是

小于燃气的流速，产生速度滞后；相当于产生一个

相间阻力，阻碍气体的运动，使燃气的流动速度降

低。另一方面，由于颗粒自身的热惯性，在发动机

喷管中，颗粒相的温度比气体的温度高，颗粒将加

热周围气体，使气相流场温度升高。

图６　纯气相流与两相流的ＳＲＭ喷管壁面速度分布对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅ

ｎｏｚｚｌｅｗａｌｌｏｆＳＲＭｂｅｔｗｅｅｎｐｕｒｅｇａｓｐｈａｓｅ

ｆｌｏｗａｎｄｔｗｏｐｈａｓｅｆｌｏｗ

２２　颗粒相直径变化对发动机斜切喷管两相

流动特性的影响

　　图７为颗粒相直径犇＝１，１０，５０μｍ时，斜切

喷管中颗粒相体积分数的分布云图。由图可知在

喷管扩张段下游壁面附近存在一个颗粒相体积分

数近乎为零的区域，即无粒子区。随着颗粒直径

的增加，斜切喷管下游无粒子区域的范围逐渐扩

大。同时，根据图８可知，喷管中颗粒相的直径越

大，其运动速度越小，在喷管中的滞留时间越长。

其原因可做如下解释：颗粒直径越小，其粒子惯性

也越小，颗粒的驰豫时间也越短，因此粒子的随流

性就越好，更容易充满整个喷管下游空间，喷管中

无粒子区域的范围越小。当颗粒直径较大时，颗

粒相的惯性相对较大，其驰豫时间也相对较长，导

致颗粒相的运动轨迹不易受到气体流动的影响而

改变；颗粒运动轨迹较为平直，并且更靠近喷管轴

线附近区域，喷管中无粒子区域的范围也越大。

并且，颗粒直径越小，其粒子惯性也越小，气相对

颗粒的加速作用越明显，喷管中颗粒的运动速度

越大。

选取颗粒相Ａｌ２Ｏ３ 质量分数狑Ａｌ
２
Ｏ
３
为２０％，

颗粒直径犇分别为１、５、１０、１５、２０、５０μｍ的各种

工况进行研究。图９给出纯气相以及不同颗粒相

直径时，沿发动机斜切喷管轴线方向气相马赫数
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图７　不同颗粒直径的颗粒体积分数分布云图

Ｆｉｇ．７　Ｃｌｏｕｄｃｈａｒｔｓｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｄｉａｍｅｔｅｒｓ

分布的对比曲线，由图可知，随着 Ａｌ２Ｏ３ 颗粒直

径的增加，发动机喷管轴线处气相马赫数先减小

后增大。并且由于颗粒相的存在，在喷管轴线附

近，两相流场的气相马赫数值小于纯气相流场；同

时，当颗粒相直径为１０μｍ时，轴线处的气相马赫

数值最小，说明此时颗粒相对气相的阻力作用最

为明显。图１０给出沿喷管轴线方向的温度分布，

由于流场中颗粒相的存在，发动机喷管中燃气流

场的气相温度明显升高。并且随着颗粒直径的增

图８　不同颗粒直径的喷管轴线颗粒速度分布

Ｆｉｇ．８　Ｐａｒｔｉｃｌｅｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｌｏｎｇｔｈｅｎｏｚｚｌｅ

ａｘｉｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｄｉａｍｅｔｅｒｓ

图９　不同颗粒直径的喷管轴线气相马赫数对比

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｇａｓｐｈａｓｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ

ａｌｏｎｇｔｈｅｎｏｚｚｌｅａｘｉｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐａｒｔｉｃｌｅｄｉａｍｅｔｅｒｓ

加，喷管轴线上的燃气温度先增大后减小。同样，

当颗粒相直径为１０μｍ时，喷管轴线上的气相温

度最高，颗粒相对气相的加热效果最为显著。由

于本文所研究的发动机喷管结构不同于一般的直

喷管发动机，此发动机喷管入口采用斜安装形式。

当颗粒相的粒径较小时，其随流性较好，更容易跟

随发动机燃气主流一起流入斜切喷管内，使喷管
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图１０　不同颗粒直径的喷管轴线气相温度对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｇａｓｐｈａｓｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｌｏｎｇ

ｔｈｅｎｏｚｚｌｅａｘｉｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐａｒｔｉｃｌｅｄｉａｍｅｔｅｒｓ

中的颗粒数目较多；而当颗粒的粒径较大时，大直

径颗粒的惯性较大，驰豫时间较长，不容易追随气

体而改变其运动状态，因此将有更多的颗粒流入

发动机后壁面区域。颗粒直径越大，流入喷管的

颗粒数目越小。但颗粒直径越小，其粒子惯性也

越小，气相对颗粒的加速作用越明显，颗粒的运动

速度越大，颗粒相在喷管中的滞留时间越短；相反

的，颗粒直径越大，其速度越小，在喷管内的滞留

时间越长，与气相的作用时间也越长，两相之间的

动量与热量交换越多。实际上，颗粒相对气相的

影响，是由颗粒粒径与颗粒相在喷管内的滞留时

间共同决定的。而且，当颗粒的粒径较小时，颗粒

的随流性较好，颗粒在发动机喷管中的分布较为

均匀；而随着颗粒直径的增加，颗粒相的惯性增

大，使得固体颗粒相更集中于喷管轴线附近区域。

当颗粒粒径为１０μｍ时，颗粒相的随流性和直径

处于中间状态，与大直径颗粒相比，流入发动机喷

管的颗粒数目相对较多；而与小直径颗粒相比，颗

粒的滞留时间较长，并且颗粒分布更集中于喷管

轴线附近区域，导致此时气相与颗粒相之间接触

的比表面积最大，因此，颗粒相对气相速度和温度

的影响最为明显。颗粒相的速度滞后会对气相产

生阻力作用，导致斜切喷管中燃气速度降低，并且

当颗粒粒径处于１０μｍ时，喷管轴线附近气相速

度最低，相间阻力最大。同时颗粒相还存在热惯

性，颗粒由于热惯性将保持原来温度，当颗粒运动

到喷管扩张段时，会对下游燃气进行加热，使气相

温度升高；当颗粒相与气相之间的接触比表面积

最大时，颗粒相对气相的热量交换率也最大，气相

温度升高也最多。

火箭发动机推力为发动机内、外表面全部作

用力的合力。通过对发动机内、外表面作用力

进行积分，可得发动机推力，计算结果如表２所

示。通过表中推力变化情况可知，随着颗粒直

径的增加，发动机推力先减小后增大。但发动

机最小推力处在颗粒相直径为５μｍ的工况，与

发动机喷管轴线处气相马赫数最小，即喷管轴

线附近区域，气相受到颗粒相的阻力作用最为

明显的１０μｍ工况不同。根据前面的分析，当颗

粒相的直径为１０μｍ时，喷管轴线附近流场核心

区域，颗粒相对气相的阻力作用最为明显，气相

的马赫数和速度最小。但由于喷管扩张段无粒

子区域的存在，并且随着颗粒直径的增加，喷管

无粒子区域的范围不断扩大，实际上５μｍ工况

颗粒相与气相之间相互作用的空间区域范围是

大于１０μｍ工况的。１０μｍ时，发动机喷管内，颗

粒相与气相之间接触的比表面积最大，单位体

积颗粒相与气相之间的动量与热量交换最多，

对气相造成的动量与能量损失也是最大的，但

气固两相相互作用空间小于５μｍ的工况。发动

机推力损失大小，由颗粒相与气相之间接触的

比表面积大小和两相之间相互接触的空间区域

大小共同决定。当颗粒相直径为５μｍ时，颗粒

相与气相之间接触的比表面积与两相之间相互

接触的空间区域之乘积最大，即发动机喷管内

颗粒相与气相接触的总面积最大。同时根据发

动机推力的计算理论，发动机推力大小可由喷

管质量流量与喷管有效排气速度乘积的形式进

行表述。发动机喷管内颗粒相与气相接触的总

面积越大，则颗粒相对气相的滞止作用越明显，

导致喷管的有效排气速度越低，因此发动机的

推力也越小。本文所研究的工况中，颗粒相直

径为５μｍ时，发动机喷管内颗粒相与气相接触

的总面积最大，则此时发动机的推力最小，即喷

管的两相流损失最大。
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表２　不同颗粒直径的斜切喷管推力

犜犪犫犾犲２　犜犺狉狌狊狋狊狅犳犪狀犵犾犲犮狌狋狀狅狕狕犾犲犳狅狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋狆犪狉狋犻犮犾犲犱犻犪犿犲狋犲狉狊

参数
工况

纯气相 犇＝１μｍ 犇＝５μｍ 犇＝１０μｍ 犇＝１５μｍ 犇＝２０μｍ 犇＝５０μｍ

推力／Ｎ ３８１．６１ ３３９．１６ ３２４．６９ ３２９．５２ ３３３．８２ ３３６．５９ ３４２．６９

２３　颗粒相质量分数变化对发动机斜切喷管

两相流动特性的影响

　　取颗粒相直径犇＝１０μｍ，分别对颗粒相Ａｌ２Ｏ３

质量分数为２０％、４０％和６０％的工况进行计算，并

与纯气相情况下的发动机流场特征参数分布进行

对比。对发动机燃烧室区域流场进行压强体积平

均，得到３种工况燃烧室压强平均值分别为９．４８、

８．９０ＭＰａ和８．３２ＭＰａ，表明随着颗粒相Ａｌ２Ｏ３ 质

量分数的增加，发动机燃烧室的平均压强值逐渐下

降。当颗粒相的质量分数增加时，推进剂的气体生

成量将下降，导致燃烧室压强逐渐下降。

图１１、图１２分别为发动机斜切喷管轴线气

相马赫数和温度分布曲线。由图１１可知，随着颗

粒相质量分数的增加，斜切喷管轴线相同位置处，

燃气流动马赫数不断减小。喷管中颗粒相的存在

会对燃气流动产生阻力作用，并且颗粒相质量分

数越大，单位体积的颗粒相数目越多，颗粒相与气

相之间的相互作用越明显，因此燃气的马赫数值

越小。由图１２可以看出，随着颗粒相质量分数的

增加，发动机喷管轴线上气相的温度数值整体上

是成增加趋势的。其原因是，颗粒相的比热容比

气相的比热容大得多，当气相流到喷管扩张段时，

气相迅速膨胀加速而使其温度降低，而颗粒相由

于热惯性将会保持原来的温度；当颗粒相流经发

动机喷管下游时，颗粒相将对气相产生加热作用。

随着颗粒相质量分数的增加，喷管燃气中将会有

更多的颗粒相存在，气相与颗粒相之间的接触表

面积也将增大，颗粒相与气相的热量交换现象更

加明显，使气相温度升高。但通过图１２发现，当

颗粒相质量分数为２０％时，在喷管轴线１５ｍｍ

处，燃气温度明显升高，产生这种现象的原因可作

如下解释。由于本文所研究的发动机喷管没有收

缩段结构，这种结构设计不可避免导致喷管喉部

附近边界层的厚度较大。喷管喉部边界层呈现弧

形形状，由于边界层对气流的扰动作用将产生一

系列的压缩波，压缩波汇聚形成一道弱斜激波，不

同方向的弱斜激波在喷管轴线附近交汇形式一定

的区域，燃气流经此区域压强上升，速度下降，形

成局部高压区。固体颗粒相的存在将削弱斜激波

交汇区域的范围，当 Ａｌ２Ｏ３ 质量分数为２０％时，

颗粒质量分数较小，喷管轴线附近局部高压区域

的范围仍然较大。由于高压区域的存在，颗粒运

动到气相高压区前存在减速聚集的现象，此处颗

粒浓度较高，由于固体颗粒的加热作用，使此处气

相温度明显升高。但当 Ａｌ２Ｏ３ 质量分数达到

４０％时，颗粒相的质量分数较大，颗粒相的存在会

减弱喷管的气相波系结构，使喷管轴线附近燃气

局部高压区的范围缩小，颗粒聚集现象逐渐减弱，

气相温度不再明显升高。

表３给出Ａｌ２Ｏ３ 质量分数分别为２０％、４０％

图１１　不同颗粒质量分数的喷管轴线气相马赫数分布

Ｆｉｇ．１１　ＧａｓｐｈａｓｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｌｏｎｇｔｈｅ

ｎｏｚｚｌｅａｘｉｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｓ

图１２　不同颗粒质量分数的喷管轴线气相温度分布

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｌｏｎｇｔｈｅｎｏｚｚｌｅａｘｉｓ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｓ
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表３　不同颗粒质量分数的斜切喷管推力

犜犪犫犾犲３　犜犺狉狌狊狋狊狅犳犪狀犵犾犲犮狌狋狀狅狕狕犾犲犳狅狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋狆犪狉狋犻犮犾犲犿犪狊狊犳狉犪犮狋犻狅狀狊

参数
工况

纯气相 狑Ａｌ
２
Ｏ
３
＝２０％ 狑Ａｌ

２
Ｏ
３
＝４０％ 狑Ａｌ

２
Ｏ
３
＝６０％

推力／Ｎ ３８１．６１ ３２９．５２ ２９４．１０ ２６１．２５

和６０％三种工况下，斜切喷管发动机的推力值。

由发动机推力计算结果可知，燃气中颗粒相的质

量分数越大，喷管中颗粒相的数目也就越多，由于

颗粒相的阻力作用，造成的两相流损失就越大，所

以推力损失越严重。

３　结　论

本文采用气固两相双流体模型，对火箭发动

机斜切喷管内气相与颗粒相之间的相互作用规律

进行研究，主要分析颗粒直径、颗粒质量分数变

化，对发动机喷管流场特征参量与发动机推力的

影响，得到以下结论：

１）固体颗粒相的存在，确实会对发动机斜切

喷管的流场结构产生重要影响。一般情况下，颗

粒相对斜切喷管边界处的流场结构影响较小，但

对喷管轴线附近核心区域的流场结构影响较大。

喷管轴线附近存在一个燃气流动速度较低，温度

较高的区域，并且此区域的范围沿着喷管轴线方

向逐渐扩大。

２）在发动机两相流场中，斜切喷管下游壁面

附近一般会存在无粒子区域。颗粒直径越小，颗

粒在喷管中的分布越均匀，无粒子区域范围越小；

而颗粒直径越大，颗粒运动越向喷管轴线方向聚

集，无粒子区域越大。并且，颗粒直径越大，其运

动速度越小，在喷管中的滞留时间越长。

３）颗粒相直径的变化会对发动机斜切喷管

流场特征参数的分布产生影响，颗粒的加入使得

沿喷管轴线方向气相马赫数降低，温度升高。随

着颗粒直径的增加，发动机喷管轴线处气相马赫

数先减小后增大，燃气温度先增大后减小；发动机

推力的变化趋势与马赫数变化趋势相同，但两者

并不同时达到极值点。不同颗粒直径条件下，发

动机喷管轴线处气相马赫数和温度的变化规律，

由颗粒粒径和颗粒在喷管中的滞留时间共同决

定，而推力大小由颗粒粒径、颗粒滞留时间和两相

之间相互接触区域范围共同决定，导致两者之间

的存在差异。

４）颗粒相质量分数的变化将引起喷管内颗

粒体积分数的变化，颗粒质量分数越大，发动机燃

烧室的平均压强值越低，沿喷管轴线方向的气相

马赫数越小，燃气温度越高；同时，颗粒质量分数

越大，则发动机喷管推力数值越小，喷管两相流损

失越大。
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