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针栓式喷注器液膜下漏率预估模型
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摘　　　要：为了对针栓式喷注器液膜下漏率进行准确预测，基于针栓式喷注单元喷雾场结构分析，结合理

论推导、数值仿真及试验研究３种方法建立了液膜液束各自变形的相对变形量模型；在考虑液膜液束变形的

基础上，引入相互影响系数表征多喷注单元间相互影响，建立了实际阻塞率和实际下漏率模型。通过数值仿

真及试验结果的多参数充分验证，结果表明：理论预估模型与数值仿真及试验结果一致性较好。液膜液束相

互作用下，液膜绕液束流动和液束根部横截面前后缘位置移动不同步导致的展向变宽分别是液膜和液束发

生变形的主因，且有效动量比越大，液膜相对变形越大，液束相对变形越小。对于一定阻塞率的几何结构，结

果表明：下漏率随着有效动量比的增大而增大，增大趋势呈先快后缓，且实际下漏率均小于几何下漏率，这是

由膜束变形导致的实际阻塞率比几何阻塞率更大造成的。另外，发现液膜下漏率仅与表征流场结构（有效动

量比）及几何结构的无量纲参数（液膜厚度与液束直径之比和阻塞率）有关，与喷射速度的绝对值无关，并给出

了模型中的常系数供工程设计预估使用，对从设计初期就考虑针栓头的热防护问题具有重要的指导意义。
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　　近年来随着以ＳｐａｃｅＸ为代表的商业航天公

司的迅猛发展，国内外掀起了高性能、长寿命可重

复使用的变推力液体火箭发动机技术研究的热

潮。其中使用针栓式喷注器实现垂直软着陆成为

一大技术热点和亮点，这是实现运载器重复使用

和外行星探索的关键［１］。

针栓式发动机的研究已经有五、六十年的历

史，也取得了丰硕成果，如著名的阿波罗登月舱下

降发动机（ＬＭＤＥ）
［２３］、ＳｐａｃｅＸ公司的 Ｍｅｒｌｉｎ１Ｄ

系列发动机［４５］以及我国的月球探测器ＣＥ３和

ＣＥ４用的７５００Ｎ针栓式发动机。然而与工程研

制的辉煌成就相比，目前针栓式喷注器工作特性

的理论研究尚不足，许多机理尚不清楚。在针栓

式发动机的研制过程中，最突出的问题之一就是

热防护难度大、烧蚀（针栓头部烧蚀、身部及喉部

烧蚀）等。其中针栓头部烧蚀又是最常见的问题，

也是目前发动机研制急需解决的问题。因此，在

不降低燃烧性能的前提下，通过合理改变或组织

喷雾过程来改善燃烧温度场分布是针栓头热防护

的关键，这对于针栓式喷注器的开发以及设计技术

研究来说具有重要的技术工程价值和指导意义。

针栓式喷注器是通过径向液束与轴向环形液

膜呈９０°垂直撞击，从而使推进剂进行雾化混

合［６］，如图１所示。目前关于液液针栓式喷注器

的研究主要集中于雾化角、液滴粒径分布等雾化

特性参数及燃烧场参数随动量比、几何结构参数

及流动工况参数的变化规律研究。代表性的研究

主要有：ＴＲＷ（ＴｈｏｍｐｓｏｎＲａｍｏＷｏｏｌｄｒｉｄｇｅ）公

司的研究表明雾化角对喷雾场的宏观结构和两种

推进剂液雾的空间分布具有决定性作用，是比较

图１　针栓式喷注器结构的原理图

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｄｉａｇｒａｍｏｆｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

重要的一个雾化特性参数。Ｈｅｉｓｔｅｒ
［７］和Ｂｏｅｔｔｃｈｅｒ

等［８］分别给出了两种不同形式的雾化角预测公

式。刘昌波［９］和王凯等［１０］对液膜／液束撞击形式

的针栓喷注器雾化破碎过程进行了高分辨率的仿

真研究。Ｎｉｎｉｓｈ等
［１１］和Ｃｈｅｎｇ

［１２］对多种工况下

的雾化角和液滴粒径开展了试验研究及理论预

测。李进贤等［１３］、张连博等［１４］和Ｆａｎｇ等
［１５］数值

模拟了针栓式喷注器的燃烧场温度分布。Ｋｉｍ

等［１６］和Ｓａｋａｋｉｖ等
［１７］分别开展了喷注单元的点

火特性和燃烧特性试验研究。

４２２２
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以上这些研究大都属于常规的喷雾研究，与

其他不同类型的喷嘴研究的手段方法和关注点并

无显著差别。然而针栓式喷注器与其他典型的喷

注器存在显著不同，其他喷注器一般由许多撞击

式喷嘴或同轴式喷嘴组成，而针栓式喷注器燃烧

室仅存在一个伸入的喷嘴，形成大的喷雾锥结构，

且燃烧状态下针栓头下游流场中存在大的回流

区，该回流区携带大量热燃气回流至针栓头附近。

如果设计不合适，很容易造成针栓头烧蚀，这也成

为阻碍针栓式喷注器研制的一大难题。为了解决

针栓式喷注器针栓头的烧蚀问题，目前工程上使

用较多的有效方法主要有两种：一种是被动热防

护，即针栓头采用如铌钨合金等耐高温的材料制

成或者喷涂耐高温抗氧化涂层，然而这种方式受

材料极限温度限制，单独使用该方式多数情况下

仍难以抵抗高热流的冲刷烧蚀。另一种是主动热

防护，即通过在针栓头上开孔，将中心一路的推进

剂从头部喷出实现主动冷却，为了促使喷出的推

进剂能较好雾化，常采用的主动冷却孔形式有直

流小孔［１８］、自击式喷嘴［１９］、小离心式喷嘴［２０］等。

一方面的作用是，主动冷却孔喷出的射流可将回

流区推离针栓头一定距离，减弱热燃气回流强度；

另一方面喷出的射流雾化后可改变针栓头下游区

域混合比，使其偏离当量混合比，从而降低该区域

燃烧场的温度。然而主动冷却额外使用了一种推

进剂，会降低总体燃烧效率，且难以适应大范围变

推要求。这是因为在变推力工况下，主动冷却孔

面积不可调，与变推力工况下推进剂主路喷注面

积可调不匹配，导致低工况下主动冷却孔路分配

的流量占比显著增大，相比之下对应的燃烧效率

也明显降低，且变比越大，低工况下这种效应越显

著。因此，主动冷却方式具有良好的针栓头防护

效果，适合用于固定推力或推力变比不大的情况

下。Ｂｒｕｎｎｏ等在研究ＬＯＸ（液氧）／ＬＣＨ４（液态

甲烷）针栓喷注器几何结构对燃烧的影响时就选

用了直流孔主动冷却方式，用中心氧化剂路１０％

的流量实现了固定结构工况下针栓头的有效热防

护［１８］。然而在工程研制的发动机５∶１变工况

下，主动冷却路流量占比将超过３０％以上，这对燃

烧效率的影响很大，这还仅仅是针栓头的冷却，可

见该方式不太适用于大范围变推力针栓喷注器。

为了解决该问题，工程上常将被动热防护和

主动热防护结合使用可拓展其应用范围，然而额

外的推进剂消耗降低燃烧效率的问题是不可避免

的。阿波罗登月舱下降发动机（ＬＭＤＥ）和我国的

７５００Ｎ发动机均未采用主动冷却，表明依靠合理

设计组织喷雾场完全可以防止针栓头烧蚀。针对

以上问题，本文根据前期针栓式喷注器喷雾场特

征的研究，提出一种通过合理组织并利用针栓喷

注器液膜下漏率来实现针栓头冷却的方案，并结

合耐高温合金针栓头，可实现针栓头可靠热防护。

在针栓式喷注器中，轴向环形液膜与径向液束撞

击后绕径向液束形成分叉流动，从而形成一定的

液膜下漏流量，合理的设计并利用这部分下漏流

量可达到主动冷却孔类似的效果，然而不用额外

消耗推进剂，且在变工况过程中，下漏流量也会随

着主路推进剂一起调节变化，故具有较好的大范

围变推力流量匹配特性。如果下漏率偏小，容易

引起针栓头烧蚀；如果下漏率偏大，过多的液膜下

漏会引起雾化效果变差，影响燃烧效率。因此，在

设计针栓喷注器时，合理设计并准确预估下漏流量

占原轴向液膜流量的比例（即下漏率）是研究如何

提高针栓头抗烧蚀能力的关键。

于是本文以准确预估下漏率为切入点，以平

面针栓多喷注单元为研究对象，基于前期对针栓

喷注单元喷雾场结构的认识，首先针对径向圆孔

液束，通过理论推导建立液膜液束各自变形的相

对变形量模型；接着建立考虑液膜液束变形的实

际阻塞率模型；然后考虑多喷注单元间的相互影

响获得下漏率模型；最后通过试验及数值仿真对

上述模型进行多参数充分验证，并给出模型中的

常系数供工程设计预估使用，这对从设计初期就

考虑针栓头的热防护问题具有重要的指导意义。

１　数学物理建模过程

１１　采用的数值方法

１．１．１　流动控制方程

对于喷雾计算过程来说，数值求解气液两种

流体均采用的是不可压缩的、变密度的、带有表面

张力的ＮＳ（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）方程。

连续方程

ρ

狋
＋!·（ρ狌）＝０ （１）

　　动量方程

（ρ狌）

狋
＋!·（ρ狌狌）＝－!狆＋!·τ＋

∫犛（狋）
σκ狀δ（狓－狓′）ｄ犛 （２）

式中狌＝（狌，狏，狑）是流场中流体速度，ρ＝ρ（狓，狋）

是流体的密度，狆＝狆（狓，狋）是流场中的压力。

５２２２
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另外，为了分别识别两路液体的变形运动过

程，定义了两种液相体积分数进行两种推进剂的

分别追踪计算，对应得到的流体密度和动力黏度为

ρ＝α１ρ犾１＋α２ρ犾２＋（１－α１－α２）ρｇ （３）

μ＝α１μ犾１＋α２μ犾２＋（１－α１－α２）μｇ （４）

　　每一相液体对应的体积分数输运方程为

α
狋
＋!·（α狌）＝０ （５）

１．１．２　气液相界面捕捉及表面张力

气液相界面进行捕捉采用两相流计算中最为

常用的ＶＯＦ（ｖｏｌｕｍｅｏｆｆｌｕｉｄ）方法，该方法具有

较好的守恒特性［２１］，且气液相界面重构精度较

高［２２］。液体表面张力的计算采用常用的 ＣＳＦ

（ｃｏｎｔｉｎｕｕｍｓｕｒｆａｃｅｆｏｒｃｅ）方法，该方法是通过在

式（２）的动量方程中加入体积力源项来实现
［２３］。

计算中的表面张力具体按照下式来进行计算：

犉σ＝σ
２ρκ!α

ρ犾＋ρ犵
（６）

式中的曲率计算公式为κ＝!

·
!α
!α
。

图２　多喷注单元计算域模型

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｍｏｄｅｌｏｆｍｕｌｔｉｉｎｊｅｃｔｏｒｕｎｉｔ

１２　计算域模型

在针栓式喷注器下漏率的计算模型中选取３

个完全相同的喷注单元作为研究对象，使用商业

软件Ｆｌｕｅｎｔ进行计算。计算域模型如图２所示。

两路液体均采用速度入口边界，计算域两侧为对

称面边界，计算中壁面均为无滑移边界，其余面为

压力出口边界，背压设置为大气环境。计算中选

用的介质为空气和水，采用标准的犽ε湍流模型

和标准壁面函数［２３］。计算域网格划分采用８８０

万全结构化网格，对撞击点及液膜流动区域进行

加密处理，最小网格尺寸达到约３０μｍ，时间步长

达到１０－４ｍｓ量级，这样可以快速收敛，进而更好

地捕捉相界面和统计下漏流量。

２　多喷注单元试验装置及试验测量

系统

２１　多喷注单元试验装置

冷态试验的喷注器设计借用了文献［１７］中平

面针栓式喷注单元的设计理念，采用喷嘴结构可

更换的方案设计了平面针栓多喷注单元试验装

置。平面针栓多喷注单元由一个可更换的液膜生

成部分和一个可更换的多液束生成部分组成，试

验件如图３所示，图３中犱为径向液束孔直径，犾

为相邻径向孔间距，阻塞率（ｂｌｏｃｋｉｎｇｆａｃｔｏｒ，ＢＦ）

的量符号记为犆ＢＦ。液膜生成部分可以产生一定

厚度的平面液膜来模拟轴向液膜路，平面液膜足

够宽，设计中多孔喷注单元选取液膜宽度为２０

ｍｍ；液束生成部分可以产生一定孔型型面和一

定尺寸的射流。试验中液膜和液束两路单独供

应，通过分别改变液膜和液束两路流量及更换不

同结构尺寸的液膜和液束构件，从而形成不同的

工况。另外，原则上采用３个喷注孔即可模拟多

喷注单元间的相互影响，然而试验件中液束构件

采用了９个径向孔，这主要是为了增加展向宽度，

便于下漏流量收集，同时也为了提高试验中流量

控制及下漏流量收集测量精度。

图３　液液平面针栓多喷注单元试验件结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌｉｑｕｉｄｌｉｑｕｉｄｐｌａｎｅｐｉｎｔｌｅ

ｍｕｌｔｉｉｎｊｅｃｔｏｒｕｎｉｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｉｅｃｅ

２２　试验测量系统

试验系统简图如图４所示，下漏流量采用在

喷嘴下方采用容器收集的方案，试验中使用工装

６２２２
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严格定位收集容器的位置，具体收集的喷雾场下

漏区域与数值仿真统计的方式一致，详见文中第

４节。在喷雾场达到稳定状态时，通过收集一定

时间的液体进行称重来获得收集的流量。试验中

分别对比了收集３０、４０、５０、６０ｓ和９０ｓ的结果，分

析发现收集时间超过５０ｓ以上，换算得到的收集

流量相差不多，相对误差５％以内，收集３０ｓ的结

果与其有较明显差别，故试验中统一选取收集

６０ｓ进行试验，且对于每个工况重复收集２～３次，

取试验平均值进行统计分析获得下漏流量。

图４　下漏流量收集试验系统

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｆｏｒｌｅａｋａｇｅｍａｓｓ

ｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｌｅａｋａｇｅ

图５　下漏流量换算示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｖｅｒｔｅｄｌｅａｋａｇｅ

ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ

２３　试验数据处理

通过收集一定时间狋内的液体，并称重得到

其质量为犿，然而试验中轴向液膜是具有一定宽

度的，边缘处存在无效撞击液膜，直接无法测得有

效的下漏流量。假设液膜在整个犠＝２０ｍｍ宽

度内均匀，考虑到两侧的边缘效应，统计时通过换

算去除两侧的影响，如图５所示，试验件选用９孔

也是为了降低边缘效应的影响。于是有效下漏流

量为８犾＋犱宽度范围内的流量，换算得到的下漏

率计算公式为

犆ｌｅａｋ＝

犿
狋
－犿

·

ｓｈｅｅｔ·
犠 －８犾－犱

犠

犿
·

ｓｈｅｅｔ·
８犾＋犱
犠

（７）

其中犿
·

ｓｈｅｅｔ为轴向液膜路的实测流量，即流量计测

得的数据。通过式（７）可换算得到下漏率。

３　理论建模分析

３１　下漏率基本定义及相关分析

对于轴向液膜与径向液束撞击的针栓式喷注

器，液膜与液束撞击后部分液膜绕过液束会从相

邻液束孔之间下漏，形成液膜下漏流量。下漏过

程示意如图６所示，根据图６中关系可以得到液

膜下漏流量为

犿
·

ｌｅａｋ＝ρ１狌１（犾－狑）犺＝ρ１狌１犺犱
犾
犱
－
狑（ ）犱 ＝

ρ１狌１犺犱
１

犆ＢＦ
－
狑（ ）犱 （８）

其中犿
·

ｌｅａｋ为轴向液膜的下漏流量，ρ１ 为轴向路液

体密度，狌１ 为轴向路液膜速度，犺为轴向路液膜厚

度，犱为径向路液束直径，狑为与液束发生有效撞

击的液膜宽度，犾为相邻径向孔间距，则对应的阻

塞率为犆ＢＦ＝
犱
犾
。

图６　液膜／液束撞击下漏过程示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｅａｋａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｍｐａｃｔ

ｂｅｔｗｅｅｎｌｉｑｕｉｄｓｈｅｅｔａｎｄｌｉｑｕｉｄｊｅｔ

根据式（８）可得液膜下漏流量与轴向液膜总

流量的比值，即液膜下漏率为

犆ｌｅａｋ＝
犿
·

ｌｅａｋ

犿
·

１

＝
ρ１狌１犺（犾－狑）

ρ１狌１犺犾
＝

７２２２
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１－
犱
犾
·狑
犱
＝１－犆ＢＦ·

狑
犱

（９）

　　从式（９）可以看出下漏率与阻塞率犆ＢＦ和
狑
犱

有关，一旦确定了阻塞率犆ＢＦ和
狑
犱
，便可预估出液

膜下漏率。

然而式（９）是建立在液束不变形的情况下的，

实际中液束受撞击后会发生变形，如图６中虚线

所示。随着撞击过程中液束的展向变形增大，更

多的液膜流量被液束撞击带离轴向，实际液膜下

漏流量及下漏率会较式（８）和式（９）预估的偏小，

且液束变形越大，偏小程度越大。该影响主要体

现在阻塞率上，由于液束的变形，展向宽度增加，

实际阻塞率犆′ＢＦ比几何阻塞率犆ＢＦ更大。

用实际阻塞率替换式（９）中的几何阻塞率可

得到考虑液束变形的下漏率预估模型

犆ｌｅａｋ＝１－犆′ＢＦ·
狑
犱
＝１－犆ＢＦ·

犱′
犱
·狑
犱

（１０）

其中实际阻塞率犆′ＢＦ＝
犱′
犾
，犱′为液束变形后的展向

宽度（即长轴直径）。可以发现，犱′／犱描述的是液

膜／液束撞击过程中液束的变形，狑／犱描述的是

液膜／液束撞击绕流过程中液膜的变形。

从式（１０）可以看出下漏率除了与阻塞率犆ＢＦ

和狑／犱有关外，还与犱′／犱有关。一旦确定了阻

塞率 犆ＢＦ和液膜液束相对变形参数（犱′／犱 和

狑／犱），便可预估出实际液膜下漏率。

３２　液膜相对变形量模型

根据文献［２４］中已建立的雾化角模型ｃｏｓθ＝

１

犆１＋犆２·犆ＭＲ，ｅｆｆ
，展开近似分析，此处有效动量比

（ｍｏｍｅｎｔｕｍｒａｔｉｏ，ＭＲ）的量符号记为犆ＭＲ，ｅｆｆ。对

于准确计算的实际有效撞击动量比，雾化角模型

中犆１ 和犆２ 近似为１，这由液膜撞击液膜的雾化

角结果可以得到。然而对于液膜撞击液束，实际

的有效撞击动量比为犆′ＭＲ，ｅｆｆ＝
ρ２狌

２
２π
犱２

４

ρ１狌
２
１犺狑

，其中ρ２

为轴向路液体密度，狌２ 为轴向路液膜速度，而狑

未知，故在液膜撞击液束雾化角模型中假设

狑＝犱，定义有效动量比犆ＭＲ，ｅｆｆ＝
ρ２狌

２
２π
犱２

４

ρ１狌
２
１犺犱

，再通过

变形因子犆１ 和犆２ 来修正ω≠犱的差别。此处为

了预估下漏率，需要计算狑／犱，因此通过上述分

析可得到雾化角关系式

ｃｏｓθ≈
１

１＋犆′ＭＲ，ｅｆｆ
≈

１

１＋ＣＭＲ，ｅｆｆ·
犱
狑

（１１）

　　从式（１１）分析可以看出，狑／犱主要与动量比

有关，即狑／犱＝犳（犆ＭＲ，ｅｆｆ）。根据式（１１）将试验测

得的雾化角与有效动量比进行换算处理，可获得

狑／犱随有效动量比的变化规律，如图７所示。采

用最小二乘法对试验数据拟合可得到 狑／犱 与

犆ＭＲ，ｅｆｆ的关系式为

狑
犱
∝

１

犆
犪
１

ＭＲ，ｅｆｆ

（１２）

式中常数如图７所示。

图７　试验获得的犱／狑随有效动量比的变化规律

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｏｆ犱／狑ｗｉｔｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅｍｏｍｅｎｔｕｍ

ｒａｔｉｏｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

从图７可以看出，犱／狑 随有效动量比的增大

而增大；有效动量比较小（犆ＭＲ，ｅｆｆ＜１）时，犱／狑 随

有效动量比增大较快，即狑 减小较快；有效动量

比较大（犆ＭＲ，ｅｆｆ＞１）时，犱／狑 随有效动量比增大减

慢，即狑减小减慢；有效动量比越大，狑 减小的越

慢。可以这样解释，动量比较小时，液束动量相对

小，更容易变形，使得狑＞犱或狑≈犱，实际有效动

量比偏小，雾化角也偏小，同时液束惯性小，狑 随

有效动量比变化也较快；动量比较大时，液束动量

相对较大，变形相对较小，使得狑≈犱或狑＜犱，实

际有效动量比偏大，雾化角也偏大，同时液束惯性

大，狑随有效动量比变化较慢。另外，雾化角偏

小／偏大的情况也与雾化角试验结果变化的情况

一致。极限情况下，有效动量比趋近于无穷大时，

液束变成固体圆柱，被带离轴向的液膜宽度狑 变

为零，液膜全部绕过液束流动，即圆柱绕流，与实

际物理过程一致。

从图 ７ 也 可 以 看 到，有 效 动 量 比 较 小

（犆ＭＲ，ｅｆｆ＜１．５）时，拟合曲线和试验数据点的吻合

８２２２
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较好；有效动量比较大时，试验数据点的散差较

大，这主要是由于试验数据点犱／狑 是通过反算间

接得到的，由式（１１）可以看到雾化角与有效动量

比是非线性关系，在有效动量比较小时，雾化角随

有效动量比的变化很显著，雾化角的误差传递效

应不明显，而有效动量比较大时，雾化角随有效动

量比的变化越来越平缓，这使得反算犱／狑 过程中

雾化角微小的偏差便可被式（１１）放大，导致间接

得到的试验数据点散差较大。图７是根据大量试

验数据点拟合得到的，虽然有效动量比较大时的

散差较大，但可以看到试验数据点大多分布于拟

合曲线两侧附近，两侧分布也较均匀，且是较小有

效动量比时拟合曲线的延伸，因此可以较好地描

述狑／犱与犆ＭＲ，ｅｆｆ的关系。

犱／狑的试验数据仅能够通过间接换算，试验

点存在较大散差，为了进一步对拟合结果进行验

证，开展数值仿真计算直接获取犱／狑。仿真数据

从添加流线的体积分数云图上采用绕流流线追溯

方式近似测量获得，如图８所示，获得的犱／狑 数

据随犆ＭＲ，ｅｆｆ变化的曲线如图９所示。从图９可看

图８　添加流线的体积分数云图

Ｆｉｇ．８　Ｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎｃｌｏｕｄｏｆａｄｄｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ

图９　数值仿真结果与试验拟合曲线对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅ

到仿真结果与式（１２）基本吻合，数据点散差较小；

在有效动量比较大时，仿真结果比式（１２）预测值

偏低一些。通过数值仿真结果与试验拟合曲线对

比验证，一定程度上可以表明用式（１２）来描述

狑／犱与犆ＭＲ，ｅｆｆ的关系具有较好的准确性。

３３　液束相对变形量模型

液束受到液膜撞击后会发生变形，图１０为仿

真计算的液束根部横截面的变形过程，从径向孔

刚出来狕＝０ｍ到液膜上边缘处狕＝犺的多个横截

面形状可以看出，液束受到液膜挤压和剪切双重

作用后从两侧开始变形，圆截面被压扁，展向宽度

逐渐增加，液束的撞击前缘在液膜正压和剪切作

用下向下游移动，而后缘在液膜厚度范围内几乎

未移动，从图１１所示的液膜与液束撞击变形纵切

面云图可以更清楚地看出这一点。因此，可以假

设液束根部横截面受到液膜撞击作用后由圆形变

成椭圆形，液束后缘位置保持不变，展向宽度犱′

增加（即为椭圆的长轴），短轴可根据如图１２所示

的几何关系计算得到为犱－犺／ｔａｎθ，同时可假设

液束流速大小保持不变，仅速度方向发生改变。

图１０　液束根部横截面变形过程

Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

ａｔｒｏｏｔｏｆｌｉｑｕｉｄｊｅｔ

图１１　液膜与液束撞击变形过程纵切面云图

Ｆｉｇ．１１　Ｃｌｏｕｄｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｅｃｔｉｏｎｏｆｉｍｐａｃｔ

ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｂｅｔｗｅｅｎｌｉｑｕｉｄ

ｓｈｅｅｔａｎｄｌｉｑｕｉｄｊｅｔ

对于液束两个横截面，根据质量守恒可得

ρ２狌２
π犱

２

４
＝ρ２狌２ｓｉｎθ′

π（犱－犺／ｔａｎθ）犱′
４

（１３）

其中θ′＝（θ＋π／２）／２表示撞击后液束中心速度

９２２２
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图１２　液束根部变形过程模型示意图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

ｍｏｄｅｌａｔｒｏｏｔｏｆｌｉｑｕｉｄｊｅｔ

方向为前后缘角度的平均值。

由式（１３）可得

犱′
犱
＝
犱／ｓｉｎθ′
犱－犺／ｔａｎθ

＝
１

ｓｉｎθ′１－
犺／犱
ｔａｎ（ ）θ

（１４）

　　对于式（１４），犱′随着雾化角的增大而减小，液

束变形量减小；当有效动量比趋于无穷大时，雾化

角趋于π／２，犱′趋于犱，这与实际也一致。总之，虽

然实际的液束根部横截面变形后不是严格的椭圆

形，与式（１４）模型存在一定的差异，式（１４）将变形

后的横截面当作椭圆处理，低估了变形量犱′／犱，

但式（１４）可以近似反映液束的相对变形犱′／犱与

液膜／液束几何特征参数犺／犱和有效动量比有关，

可以近似地描述犱′／犱与犺／犱及犆ＭＲ，ｅｆｆ的关系。

针对上述液束相对变形模型，从仿真计算的

体积分数云图上使用ＧｅｔＤａｔａ软件测量获取犱′／犱

数据，如图８所示，并将其与式（１４）进行对比，得

到如图１３所示的不同犺／犱下，犱′／犱随犆ＭＲ，ｅｆｆ的变

化规律。从图１３中可以看到数值仿真结果与液

束相对变形模型预测结果均随有效动量比的增大

而减小，有效动量比较小时变化较快，当有效动量

比大于５．０时，变化很小，犱′／犱均逐渐趋于１．０；

在数值仿真的工况范围内，两者最大相对误差为

２０％。另外，可发现当有效动量比大于１．０时，不

同犺／犱下的模型预测值均小于数值仿真结果，与

上述的分析一致；当有效动量比小于１．０时，模型

预测值均大于数值仿真结果，且犺／犱越大，模型

预测值的偏大程度随有效动量比减小而增大，这

主要是由于当有效动量比很小（小于１．０）时，液

束后缘在液膜厚度范围内向后移动显著，使得式

（１４）模型的假设不成立，模型会低估椭圆的短轴

犱－犺／ｔａｎθ，进而高估液束变形量犱′／犱。根据液

膜液束撞击区域控制体微团受力分析，如图１４所

示，假设液束根部受到液膜撞击的均布力载荷，其

大小与液膜的动量成正比，即为狇＝
π
８
·ρ１狌

２
１犱，

液束微团受作用时间为犺／狌２，由牛顿第二定律可

得，液束微团获得的轴向加速度为ρ
１狌
２
１

２ρ２犱
，则液束微

团质心的位移为ρ
１狌
２
１犺
２

４ρ２狌
２
２犱
＝
π
１６
· 犺
犆ＭＲ，ｅｆｆ

，考虑到液束

微团前后缘变形不一致，后缘变形小，故可近似认

为后缘变形位移量为质心位移量的一半，即可得到

液束后缘在液膜厚度范围内的位移量为 π
３２
·

犺
犆ＭＲ，ｅｆｆ

，可以看到随着有效动量比的增大，后缘位

移量会快速减小，这与根据数值仿真拟合结果也

比较接近，最终可得到液束的相对变形量为

犱′
犱
＝

１

ｓｉｎθ′１－
犺／犱
ｔａｎθ

＋
π
３２
· 犺
／犱

犆ＭＲ，
（ ）

ｅｆｆ

（１５）

　　根据式（１５）可对有效动量比很小时的情况做

一定的修正。

图１３　不同犺／犱条件下犱′／犱随有效动量比的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆ犱′／犱ｗｉｔｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅｍｏｍｅｎｔｕｍ

ｒａｔｉｏｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犺／犱ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图１４　液膜撞击液束根部受力变形分析

Ｆｉｇ．１４　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｏｒｃｅａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｏｒｌｉｑｕｉｄ

ｓｈｅｅｔｉｍｐａｃｔｉｎｇｒｏｏｔｏｆｌｉｑｕｉｄｊｅｔ

３４　实际阻塞率模型及下漏率模型

上述液束相对变形模型是在分析数值仿真结

０３２２
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果的基础上进行简化假设获得的，主要是为了获

得影响变形量的主要因素及大致影响规律。将式

（１４）或式（１５）代入实际阻塞率表达式中，可得到

实际阻塞率模型

犆′ＢＦ＝
犱′
犾
＝犆ＢＦ

犱′
犱
＝犆ＢＦ

１

ｓｉｎθ′１－
犺／犱
ｔａｎ（ ）θ

（１６）

犆′ＢＦ＝犆ＢＦ
１

ｓｉｎθ′１－
犺／犱
ｔａｎθ

＋
π
３２
· 犺
／犱

犆ＭＲ，
（ ）

ｅｆｆ

（１７）

　　基于式（１２）描述的液膜变形及式（１４）描述的

液束变形，将其变形量代入式（１０）中可得，（犆０ 为

常系数）

犆ｌｅａｋ＝１－犆０·犆ＢＦ·
１

ｓｉｎθ′１－
犺／犱
ｔａｎ（ ）θ

· １

犆
犪
１

ＭＲ，ｅｆｆ

（１８）

　　另外，考虑到相邻喷注单元之间的相互影响，

引入相互影响系数来表征实际相互影响下的液束

相对变形量与单个单元的比值，并假设其随孔边

距（犾－犱）的增大而增大，取值范围为０～１，即

犆ｌ＝
（犱′／犱）ｒｅａｌ－１

犱′／犱－１
＝１－ｅ

－
犾－犱
犱 ＝１－ｅ

１－
１
犆
ＢＦ

（１９）

　　使用式（１９）对液束的变形量进行修正，液膜

的变形量修正体现在指数犪１ 中。经修正后，式

（１８）变为

犆ｌｅａｋ＝１－犆０·犆ＢＦ 烅
烄

烆
·

１

ｓｉｎθ′１－
犺／犱
ｔａｎ（ ）θ

－熿

燀

燄

燅

１
·

［１－ｅ
１－１／犆ＢＦ］＋ 烍

烌

烎
１ ·

１

犆
犪
１

ＭＲ，ｅｆｆ

（２０）

　　式（２０）即为考虑多喷注单元间相互作用的液

膜与液束撞击的下漏率模型。

４　模型验证与结果分析

下面针对上述下漏率模型开展不同有效动量

比下的数值仿真算例验证。轴向液膜厚度为犺＝

０．４５ｍｍ，径向圆柱液束直径分别取犱＝０．８ｍｍ

和犱＝１．０ｍｍ，相邻孔中心间距均选取为犾＝２．０

ｍｍ，此时对应的阻塞率分别为犆ＢＦ＝０．４和犆ＢＦ＝

０．５，具体的算例参数如表１和表２所示。

表１　不同动量比下的工况参数表（犆犅犉＝０４）

犜犪犫犾犲１　犠狅狉犽犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犿狅犿犲狀狋狌犿狉犪狋犻狅狊（犆犅犉＝０４）

参数
动量比

１．４０ ２．４８ ５．５９ ０．７９ ２．１８ ３．１４ ４．２８ ２．０１

轴向速度／（ｍ／ｓ） １５ １５ １５ ２０ ２０ ２０ ２０ ２５

径向速度／（ｍ／ｓ） １５ ２０ ３０ １５ ２５ ３０ ３５ ３０

表２　不同动量比下的工况参数表（犆犅犉＝０５）

犜犪犫犾犲２　犠狅狉犽犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋犿狅犿犲狀狋狌犿狉犪狋犻狅狊（犆犅犉＝０５）

参数
动量比

１．７５ ３．１０ ４．８５ ０．９８ ２．７３ ３．９３ ５．３５ １．１２ ２．５１ ３．４２

轴向速度／（ｍ／ｓ） １５ １５ １５ ２０ ２０ ２０ ２０ ２５ ２５ ２５

径向速度／（ｍ／ｓ） １５ ２０ ２５ １５ ２５ ３０ ３５ ２０ ３０ ３５

　　根据数值仿真结果获取下漏流量及下漏率的

示意图如图１５所示，提取与轴向夹角为α＝１０°范

围内的轴向液膜流量认为是下漏流量。为了减小

采样误差，分别选择６个横截面位置作为采样截

面，即犡０、犡１、犡２、犡３、犡４ 和犡５，其中犡０ 为径向

圆柱液束中心所在截面位置，其余位置依次间隔

１ｍｍ。这里选取α＝１０°夹角范围是根据液膜下

漏后的流场结构确定的，且这样选取才可使得６

个采样截面的下漏流量接近相等，与犡０ 截面的

下漏流量参考值相近。试验收集下漏流量使用工

装严格定位收集容器的位置，收集的喷雾场区域

与数值仿真完全一致，即与轴向夹角为１０°范围

内的液体流量，如图１６所示，通过统计分析得到

对应的下漏率。

图１７和图１８分别为获取的不同有效动量比

下的下漏率，分别对比了犡０ 截面的下漏率、６个

１３２２



航　空　动　力　学　报 第３５卷

截面的平均下漏率、试验测量下漏率、式（１８）的下

漏率模型及式（２０）考虑喷注单元间相互影响的下

漏率模型。式（１８）模型中系数直接采用前文单喷

注单元获得系数，即犪１＝０．５，犆０＝１．２７，式（２０）

模型中系数根据数值仿真结果重新拟合获得，

犪１＝０．１８，犆０＝１．４２。从图１７和图１８中可以发

现对于一定阻塞率结构的多喷注单元，数值仿真、

试验测量和理论模型结果均表明下漏率随着有效

动量比的增大而增大，增大趋势呈先快后缓的趋

势，且下漏率均小于几何下漏率值，即１－犆ＢＦ＝

０．６和 １－犆ＢＦ ＝０．５，仅在有效动量比很大

（＞５．０～６．０）时，下漏率才接近对应的几何下漏

率０．６和０．５。同时也可以看到，式（１８）的下漏

率模型与数值仿真结果趋势一致，但数值上相差

较大，而考虑喷注单元间相互影响的修正模型与

仿真结果吻合较好，表明式（２０）的下漏率模型描

述液膜液束撞击下漏率具较高的准确性。

图１５　数值仿真结果获取下漏率示意图

Ｆｉｇ．１５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｅａｋａｇｅｒａｔｅｏｂｔａｉｎｅｄ

ｆｒｏｍｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图１６　试验结果获取下漏率示意图

Ｆｉｇ．１６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｅａｋａｇｅｒａｔｅｏｂｔａｉｎｅｄ

ｆｒｏｍｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

图１７　下漏率随有效动量比的变化规律（犆ＢＦ＝０．４）

Ｆｉｇ．１７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｏｆｌｅａｋａｇｅｒａｔｅｗｉｔｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅ

ｍｏｍｅｎｔｕｍｒａｔｉｏ（犆ＢＦ＝０．４）

图１８　下漏率随有效动量比的变化规律（犆ＢＦ＝０．５）

Ｆｉｇ．１８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｏｆｌｅａｋａｇｅｒａｔｅｗｉｔｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅ

ｍｏｍｅｎｔｕｍｒａｔｉｏ（犆ＢＦ＝０．５）

另外，针对阻塞率为０．４的多喷注单元结构，

数值仿真了相同有效动量比下，不同喷射速度的

３个算例，对应的工况参数如表３所示。图１９为

获得３种不同喷射速度下的下漏率，可以发现数

值仿真结果、试验结果与理论模型预测值吻合很

好。在保证相同结构参数和有效动量比下，两者

几乎均不随喷射速度的变化而变化，进一步表明

了下漏率理论模型的准确性，揭示出液膜下漏率

仅与表征流场结构及几何结构的无量纲参数有

关，与喷射速度的绝对值无关。

表３　不同喷射速度下的工况参数表

（犺＝０４５犿犿，犱＝０８犿犿，犆犅犉＝０４）

犜犪犫犾犲３　犠狅狉犽犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋

犻狀犼犲犮狋犻狅狀狊狆犲犲犱狊（犺＝０４５犿犿，犱＝０８犿犿，犆犅犉＝０４）

参数 数值

轴向速度／（ｍ／ｓ） １５ ２５ ３５

径向速度／（ｍ／ｓ） １５ ２５ ３５

动量比 １．４０ １．４０ １．４０

２３２２
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图１９　不同喷射速度下的下漏率（犆ＢＦ＝０．４）

Ｆｉｇ．１９　Ｌｅａｋａｇｅｒａｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓｐｅｅｄｓ

（犆ＢＦ＝０．４）

５　结　论

为了对针栓式喷注器液膜下漏率进行准确预

估，考虑液膜液束各自变形和多喷注单元间相互

影响推导建立了液膜撞击液束的实际下漏率模

型，并通过试验及数值仿真对模型进行了多参数

充分验证。本文研究表明：

１）通过理论近似分析发现膜束撞击中液膜

的变形主要由绕流引起，与有效动量比有关，有效

动量比越大，液膜相对变形越大；并通过最小二乘

法将试验结果换算获得了液膜相对变形量与有效

动量比的关系表达式及对应的常系数，与数值仿

真结果吻合较好。

２）数值仿真结果发现膜束相互作用下液束

根部横截面前后缘位置移动不同步导致的横截面

展向变宽是液束变形的主因，以此为依据提出合

理假设，建立了液束相对变形的理论模型，发现其

与无量纲参数犺／犱和有效动量比密切相关，理论

模型预测结果与数值仿真结果趋势一致。

３）基于液膜液束各自相对变形量模型，引入

相互影响系数表征多喷注单元间相互影响，提出

了实际阻塞率和实际下漏率模型，与数值仿真及

试验结果符合较好；发现对于一定阻塞率的几何

结构，结果均表明下漏率随着有效动量比的增大

而增大，增大趋势呈先快后缓，且下漏率均小于几

何下漏率值，这是由膜束变形导致的实际阻塞率

比几何阻塞率更大造成的。

４）在保证相同结构参数及有效动量比下，

下漏率几乎不随喷射速度的变化而变化，揭示

出液膜下漏率仅与模型中表征流场结构及几何

结构的无量纲参数有关，与喷射速度的绝对值

无关。

参考文献：

［１］　ＬＥＥＳ，ＫＩＭ Ｄ，ＫＯＯＪ，ｅｔａｌ．Ｓｐｒａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａ

ｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｂａｓｅｄｏｎａｎｎｕｌａｒｏｒｉｆｉｃｅａｒｅａ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０２０，１６７：２０１２１１．

［２］　ＥＬＶＥＲＵＭＧＷ，Ｊｒ，ＳＴＡＵＤＨＡＭＭＥＲＰ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｄｅ

ｓｃｅｎｔｅｎｇｉｎｅｆｏｒｔｈｅｌｕｎａｒｍｏｄｕｌｅ［Ｒ］．ＷａｓｈｉｎｇｔｏｎＤＣ：

ｔｈｅ３ｒｄＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＪｏｉｎｔＳｐｅｃｉａｌｉｓｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，１９６７．

［３］　ＧＩＬＲＯＹＲ，ＳＡＣＫＨＥＩＭＲ．Ｔｈｅｌｕｎａｒｍｏｄｕｌｅｄｅｓｃｅｎｔｅｎ

ｇｉｎｅａｈｉｓｔｏｒｉｃａｌｓｕｍｍａｒｙ［Ｒ］．ＡＩＡＡ８９２３８５，１９８９．

［４］　袁宇．猎鹰火箭发动机设计特点［Ｊ］．太空探索，２０１７（７）：

１９２０．

ＹＵＡＮＹｕ．Ｄｅｓｉｇｎｆｅａｔｕｒｅｓｏｆｆａｌｃｏｎｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．

ＳｐａｃｅＥｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ，２０１７（７）：１９２０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［５］　张雪松．猎鹰火箭的基础：不断升级的梅林发动机［Ｊ］．卫

星与网络，２０１７（６）：４０４１．

ＺＨＡＮＧＸｕｅｓｏｎｇ．Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆｆａｌｃｏｎｒｏｃｋｅｔ：ｕｐｇｒａｄｉｎｇ

Ｍｅｒｌｉｎｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＳａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄＮｅｔｗｏｒｋ，２０１７（６）：４０４１．

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［６］　安鹏，姚世强，王京丽，等．针栓式喷注器的特点及设计方

法［Ｊ］．导弹与航天运载技术，２０１６（３）：５０５４．

ＡＮＰｅｎｇ，ＹＡＯＳｈｉｑｉａｎｇ，ＷＡＮＧＪｉｎｇｌｉ，ｅｔａｌ．Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ

ｔｉｃｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｆｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．ＭｉｓｓｉｌｅｓａｎｄＳｐａｃｅ

Ｖｅｈｉｃｌｅｓ，２０１６（３）：５０５４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［７］　ＨＥＩＳＴＥＲＳＤ．Ｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｓ，ｈａｎｄｂｏｏｋｏｆａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｎｄｓｐｒａｙｓ：ｔｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，

２０１１：６４７６５５．

［８］　ＢＯＥＴＴＣＨＥＲＰＡ，ＤＡＭＡＺＯＪＳ，ＳＨＥＰＨＥＲＤＪＥ，ｅｔ

ａｌ．Ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓｅａｎｎｕｌａｒｊｅｔｓ［Ｒ］．Ｍｉｎｎｅａｐｏ

ｌｉｓ，Ｍｉｎｎｅｓｏｔａ，ＵＳＡ：ｔｈｅ６２ｎｄＡｎｎｕａｌＭｅｅｔｉｎｇｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉ

ｃａｎＰｈｙｓｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ（ＡＰＳ）ＤｉｖｉｓｉｏｎｏｆＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃ，２００９．

［９］　刘昌波．针栓式喷注器雾化特性的多尺度仿真研究［Ｄ］．西

安：西安航天动力研究所，２０１４．

ＬＩＵＣｈａｎｇｂｏ．Ｍｕｌｔｉｓｃａｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｐｒｉｍａｒｙａｔｏｍｉｚａ

ｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｄ］．Ｘｉａｎ：ＸｉａｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｒｏ

ｐｕｌｓｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，２０１４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１０］　王凯，雷凡培，杨岸龙，等．针栓式喷注单元膜束撞击雾化

混合过程数值模拟［Ｊ］．航空学报，２０２０，４１（９）：１２３８０２．１

１２３８０２．１５．

ＷＡＮＧＫａｉ，ＬＥＩＦａｎｐｅｉ，ＹＡＮＧＡｎｌｏｎｇ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｎｓｐｒａｙａｎｄｍｉｘｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｍｐｉｎｇｅｍｅｎｔ

ｂｅｔｗｅｅｎｓｈｅｅｔａｎｄｊｅｔｉｎｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｅｌｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ａｃｔａ

Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａ ｅｔ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ Ｓｉｎｉｃａ，２０２０，４１ （９）：

１２３８０２．１１２３８０２．１５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１１］　ＮＩＮＩＳＨＳ，ＶＡＩＤＹＡＮＡＴＨＡＮＡ，ＮＡＮＤＡＫＵＭＡＲＫ．

Ｓｐｒａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｌｉｑｕｉｄｌｉｑｕｉｄｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．Ｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＴｈｅｒｍａｌａｎｄＦｌｕｉｄＳｃｉｅｎｃｅ，２０１８，９７：３２４３４０．

［１２］　成鹏．变推力火箭发动机喷雾燃烧动态过程研究［Ｄ］．长

沙：国防科技大学，２０１８．

ＣＨＥＮＧＰｅｎｇ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｓｐｒａｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｖａｒｉａ

ｂｌｅｔｈｒｕｓｔｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅｓ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　李进贤，岳春国，侯晓，等．针栓式变推力火箭发动机内流

３３２２



航　空　动　力　学　报 第３５卷
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１４８７１４９４．
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［１９］　ＭＵＥＬＬＥＲＴ．Ｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｔｉｐｗｉｔｈａｃｔｉｖｅｃｏｏｌｉｎｇ：ＵＳ
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［２２］　王凯，杨国华，李鹏飞，等．离心式喷嘴内部流动过程数值

仿真分析［Ｊ］．火箭推进，２０１６，４２（４）：１４２０．
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（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２３］　王凯，雷凡培，李鹏飞，等．壁面边界对撞击合成动量角的

影响研究［Ｊ］．推进技术，２０１９，４０（１０）：２２８８２２９５．

ＷＡＮＧＫａｉ，ＬＥＩＦａｎｐｅｉ，ＬＩＰｅｎｇｆｅｉ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｗａｌｌ
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２２８８２２９５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２４］　王凯，雷凡培，张波涛，等．针栓式喷注器单元雾化角模型分

析研究［Ｊ］．航空学报，２０２０，４１（１０）：１２３６２２．１１２３６２２．１５．
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