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摘　　　要：为了准确预测气液针栓喷注单元的雾化角，基于动量守恒建立了液束撞击气膜的雾化角理论模

型，通过试验结果获得变形因子，并分析了结构参数和工况参数对雾化角的影响规律。结果表明：局部动量比

对雾化角影响最大，其他结构参数和工况参数都是通过影响局部动量比而进一步决定雾化角；随着局部动量

比增大，液束变形程度减小，液束变形导致有效撞击动量比小于几何动量比。根据试验结果分段给出了变形

因子，当局部动量比范围为０～３时，变形因子推荐值为０．６１，当局部动量比范围为３～４．５时，变形因子推荐

值为０．７０，当局部动量比范围为４．５～７．２时，变形因子推荐值为０．７５，引入变形因子的理论预测值与试验结

果吻合很好，该模型可为气液针栓喷注器的理论研究和工程设计提供参考。
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　　在深空探测和载人登月等太空探索计划的驱

动下，低成本、高性能且推力深度可调的变推力液

体火箭发动机已成为目前航天技术的重要发展方

向。在变推力液体火箭发动机中，最重要的部件

是喷注器。与双组元液体火箭发动机常用的多喷

嘴同轴喷注器和互击式喷注器相比较，针栓喷注

器具有独特的喷注特性和几何特性。针栓喷注器

在变工况下可以达到很好的燃烧效率（典型值为

９６％～９９％），且推力调节方式简单，具有固有燃

烧稳定性和面关机等特性［１］。

针栓喷注器工作原理是外圈推进剂通过中心

套筒和喷注器壳体组成的环形喷嘴，以轴向气膜

或液膜的形式沿套筒外壁流动。中心推进剂从中

心筒内中心通道进入喷注器，在针栓头部内壁面

的作用下流动方向变为径向，并以液束或液膜的

形式喷出，轴向液膜／气膜与径向液束／液膜相撞

后发生雾化，喷注器结构如图１所示。对针栓喷

注器进行研制工作最多的是 ＴＲＷ（Ｔｈｏｍｐｓｏｎ

ＲａｍｏＷｏｏｌｄｒｉｄｇｅ）公司，在１９６０～２０００年间至

少对６０多种针栓式发动机进行点火试验
［２］。最

著名的阿波罗登月舱下降发动机（ＬＭＤＥ）推力变

比为１０∶１，推进剂为 Ｎ２Ｏ４／Ａ５０，成功助力１２

名宇航员实现了探月计划。随后还研制了采用液

氧／甲烷［３］、液氧／煤油［４］和液氧／液氢［５７］等无毒

推进剂的针栓发动机。目前最具代表性的针栓发

动机为Ｍｅｒｌｉｎ１Ｄ发动机，推进剂为液氧／煤油，燃

烧效率在９８％以上，推力为８４５ｋＮ。国内从２０

世纪７０年代开始对针栓式变推力发动机进行研

制，已工程应用的是嫦娥三号和嫦娥四号使用的

７５００Ｎ发动机
［８９］。现在我国正在开展电动泵压

式变推力针栓发动机［１０］、８０ｋＮ液氧甲烷变推力

发动机［１１］的研制工作。到目前为止工程上应用

的针栓发动机均为液液针栓喷注器，说明经过几

十年的发展已掌握了液液针栓喷注器的设计方

法，但气液针栓喷注器在工程型号应用上还是空

白。美国已在研究液液针栓喷注器的基础上开展

气液针栓喷注器的工程研制工作，美国宇航局提

出的推进和低温先进发展（ＰＣＡＤ）计划中明确要

求发展高性能低温变推力火箭发动机［１２］，正在研

制液氧／液氢膨胀循环发动机 ＴＲ２０２，ＴＲ２０２喷

注器结构如图２所示，采用轴向气膜与径向液束

相撞形式，该发动机研制工作还在进行中。

图１　针栓喷注器原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ

图２　ＴＲ２０２喷注器结构

Ｆｉｇ．２　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＴＲ２０２ｉｎｊｅｃｔｏｒ

针栓喷注器具有独特的流场特性，其轴向推

进剂和径向推进剂相撞后会产生上回流区和中心

回流区。雾化角（θ）可以直接影响针栓喷注器流

０４８
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场结构和雾场空间分布，是针栓喷注器设计过程

中最重要的设计参数。Ｃｈｅｎｇ等对轴向缝／径向

缝型［１３］和轴向缝／径向孔型［１４］液液针栓喷注器雾

化角模型进行理论分析推导出雾化角公式，分别

为θ＝ａｒｃｃｏｓ［１／（１＋犆ｔｍｒ）］和θ＝ａｒｃｃｏｓ［１／（１＋

犆ｌｍｒ）］，其中犆ｔｍｒ为总动量比，犆ｌｍｒ为局部动量比，

定义为犆ｌｍｒ＝犆ｔｍｒ／犆ｂｆ，犆ｂｆ为阻塞因子，定义为径

向缝或所有孔周向长度之和与针栓周长之比。王

凯等［１５］在Ｃｈｅｎｇ给出的雾化角基础上又引入变

形因子犆１ 和犆２，即θ＝ａｒｃｃｏｓ［１／（犆１＋犆２犆ｔｍｒ）］，

变形因子通过数值仿真或试验获得，因此预测公

式准确度更高。Ｂｌａｋｅｌｙ等
［１６］对轴向缝／径向孔

型液液针栓喷注器的试验结果进行拟合给出雾化

角公式，即θ＝αａｒｃｔａｎ（β犆ｔｍｒ）（式中α＝０．７±

０．０５，β＝２．０±０．５），指出阻塞因子对雾化角影响

很小。Ｓｏｎ等
［１７］通过对轴向缝／径向缝型液体中

心的气液针栓喷注器试验结果拟合给出雾化角公

式为θ＝３８．８６（犆ｔｍｒ／犠犲）
－０．０９６，其中犠犲为韦伯数。

方昕昕等［１８１９］通过对轴向缝／径向缝型液体中心的

气液针栓喷注器雾化特性试验提出了为使针栓喷

注器有好的雾化效果，喷注角度应尽量取大。

由于试验中采用的光学设备很难穿透浓密的

雾场并获得液束变形过程，因此很多学者欲通过

数值仿真对液束破碎过程进行分析。目前对雾化

过程采用的数值仿真方法主要为欧拉法和拉格朗

日法，王凯等［１５］采用基于开源软件 Ｇｅｒｒｉｓ的

ＶＯＦ（ｖｏｌｕｍｅｏｆｆｌｕｉｄ）方法对液液针栓喷注单元

雾化角进行分析。由于气液喷注器雾化后液滴数

目众多且液滴粒径范围大，采用传统的ＶＯＦ方法

捕捉气液两相界面对网格量要求非常大，拉格朗日

方法可以很好地解决这一难点。Ｒａｄｈａｋｒｉｓｈｎａｎ

等［２０］采用拉格朗日方法分析了气液针栓喷注器

喷注条件对混合特性的影响。但采用拉格朗日法

不能获得液束变形过程，只能在减小计算量的前

提下获得雾场特征。为了在减小网格量的同时精

确获得液束在气膜作用下的变形过程及雾化场，

采用欧拉拉格朗日耦合方法对气液针栓喷注单

元雾化过程进行数值仿真，通过欧拉法捕捉液束

变形过程，当液束破碎的液滴到达设置临界值时，

液滴转换为拉格朗日粒子，拉格朗日粒子不再对

网格尺寸有要求。

目前公开文献中只有学者对液液针栓喷注器

雾化角理论模型进行分析，鲜有关于气液针栓喷

注器液束撞击气膜的雾化角理论分析。本文以气

液针栓喷注单元为研究对象，建立液束撞击气膜

形成的雾化角模型，通过试验结果得到液束变形

因子以修正雾化角公式，并分析结构参数和工况

参数对雾化角的影响，为气液针栓喷注器理论研

究和工程设计提供参考。

１　雾化角理论模型分析

１１　基本定义

局部动量比定义为径向液束动量与轴向气膜

动量之比，通过调节局部动量比大小可以改变雾

化场结构。犆ｌｍｒ表达式为

犆ｌｍｒ＝
犿
·

ｌ狏ｌ

犿
·

ｇ狏ｇ
（１）

式中下标ｌ和ｇ分别表示液体和气体，犿
·

ｌ和犿
·

ｇ

分别为径向液束和轴向气膜质量流量，狏ｌ和狏ｇ 分

别为径向液束和轴向气膜速度。

对于径向孔型气液针栓喷注器，局部动量

比为

犆ｌｍｒ＝
犿
·

ｌ狏ｌ

犿
·

ｇ狏ｇ
＝
ρｌ狏

２
ｌ犃ｌ

ρｇ狏
２
ｇ犃ｇ

＝
ρｌ狏

２
ｌ犔

ρｇ狏
２
ｇ犜

（２）

式中ρ为密度，犔为径向矩形孔长度，犠 为径向矩

形孔宽度，犜为轴向气膜厚度。

１２　基本假设

根据液束与气膜撞击过程建立如图３所示的

控制体几何模型，对液束中厚度为犎 的微元体进

行分析，作以下假设：

１）流动过程是稳态的，与流动时间无关；

２）液束在穿透气膜过程中不变形且无质量

损失，液束横截面始终为矩形；

３）当液束穿过气膜后不再受气膜影响，液束

在惯性作用下以直线运动；

图３　液束撞击气膜雾化角示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｐｒａｙａｎｇｌｅｃａｕｓｅｄｂｙ

ｌｉｑｕｉｄｊｅｔｉｍｐｉｎｇｉｎｇｏｎｇａｓｓｈｅｅｔ

４）忽略体积力、表面张力、液体黏性力、壁面

对流体的摩擦力及环境气体对流体表面的剪切

阻力；

１４８
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５）液体无相变，不考虑传热。

１３　雾化角公式推导

根据牛顿第二定律，对液束微元体进行分析

犉ｌ＝犿ｌ犪＝ρｌ犠犔犎
ｄ狏ｌ狓
ｄ狋

（３）

式中犉ｌ为液束微元体在轴向方向受到的合力，犿ｌ

为液束微元体的质量，犪为液束微元体的加速度，

狏ｌ狓为液束微元体在轴向方向的速度。

液束微元体在轴向方向受到的气动力为

犉ｄ＝
１

２ρ
ｇ狏
２
ｇ犃ｆ （４）

其中犉ｄ为液束微元体受到的气动力，犃ｆ为微元

矩形液束的迎风面积，即犃ｆ＝犠犎。

由于液束微元体在轴向方向只受到气动力，

因此液束微元体在轴向方向受到的合力即为气动

力，将式（４）带入式（３），得

１

２ρ
ｇ狏
２
ｇ犠犎 ＝ρｌ犠犔犎

ｄ狏ｌ狓
ｄ狋

（５）

　　对上式进行时间积分可得

狏ｌ狓 ＝
１

２
·ρ

ｇ狏
２
ｇ

ρｌ犔
狋 （６）

　　由于狏ｌ狓＝
ｄ狉ｌ
ｄ狋
，对上式进行积分，得

狉ｌ＝
１

４
·ρ

ｇ狏
２
ｇ

ρｌ犔
狋２ （７）

　　根据假设，液束微元体在运动过程中不变形

且速度保持恒定，将狔ｌ＝狏ｌ狔狋带入上式，得

狉ｌ＝
１

４
·ρ

ｇ狏
２
ｇ

ρｌ犔

狔ｌ
狏ｌ（ ）
狔

２

（８）

式中狉ｌ为液束微元体在轴向方向的运动距离。

将局部动量比代入上式，得液束微元体在气

膜厚度内的运动轨迹为

狔ｌ＝２ 狉ｌ犜犆槡 ｌｍｒ （９）

　　根据假设，液束微元体运动至气膜厚度处穿

过气膜且向右上方以直线运动，将狔ｌ＝犜带入上

式求出液束微元体在气膜高度处的位置为

狉ｌ＝
犜
４犆ｌｍｒ

（１０）

　　对式（９）进行求导，得

狔′ｌ＝ｔａｎθ＝
犜犆ｌｍｒ
狉槡 ｌ

（１１）

　　将液束微元体穿透气膜时的位置带入上式，

即液束微元体在穿透气膜后的运动轨迹斜率为

狔′ｌ＝ｔａｎθ＝２犆ｌｍｒ （１２）

　　因此雾化角为

θ＝ａｒｃｔａｎ２犆（ ）ｌｍｒ （１３）

１４　模型讨论与分析

关于雾化角公式（式（１３））的讨论：

１）由于在以上推导过程中有几点不太符合

实际的假设，如液束在运动过程中不变形，因此引

入液束变形因子犆１ 修正雾化角公式，犆１ 通过试

验结果得到，修正后的雾化角公式为

θ＝犆１ａｒｃｔａｎ（２犆ｌｍｒ） （１４）

　　２）式（１４）与文献［１６］中对液膜与液束撞击

的液液针栓喷注器试验结果拟合得到的雾化角公

式形式一致，即θ＝αａｒｃｔａｎ（β犆ｔｍｒ）（式中α＝０．７±

０．０５，β＝２．０±０．５），但本文的雾化角公式基于理

论模型推导，具有理论基础，且只需引入一个变形

因子。

３）在推导过程中以守恒量ρ１狏
２
１ 整体进行积

分，因此式（１４）也适用于液束与液膜撞击。同时

文献［１６］中雾化角公式是对液束与液膜撞击试验

结果拟合得到，也进一步说明了本文的理论雾化

角公式适用于液束与液膜撞击。

２　试验系统及试验件

２１　试验系统

试验系统包括供应系统、测量系统和台架系

统，如图４所示。供应系统包括气体贮箱、高压气

源、调节阀等，测量系统包括流量计、压力传感器

和数据采集柜等，台架系统由收集槽和支架组成。

试验中采用常温的水和空气作为介质，使用

ＰｈａｎｔｏｍＶ１２．１型号的高速相机拍摄气液针栓

喷注单元雾化过程，试验采用的拍摄频率为３０００

Ｈｚ，图像像素分辨率为１０２４像素×１０２４像素，

曝光时间为１５μｓ。

２２　试验件

局部动量比定义中包含了径向液束和轴向气

膜的结构尺寸参数及流量参数，因此为了深入研

究局部动量比对雾化角的影响规律，试验件采用

了轴向气膜和径向液束可更换局部组件的方案。

Ｓａｋａｋｉ等
［２１２２］选取针栓喷注器最小喷注单元为

对象，分析了动量比对雾化特性的影响，证明了针

栓喷注单元与轴对称针栓喷注器的雾化特性基本

一致。为了便于光学观测，借助针栓喷注单元设

计思路，将试验件设计为平面结构。针栓喷注单

元试验件由中心体、轴向气膜生成组件和径向液

束生成组件三部分组成，如图５所示。为了防止

气膜边缘扩散引起误差，将气膜宽度设置为２０

２４８
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ｍｍ，远大于径向液束孔宽度０．５ｍｍ。试验中通

过改变液束和气膜两路流量及更换不同结构尺寸

的液束和气膜组件，从而形成不同局部动量比的

工况，具体的工况参数如表１所示。

图４　雾化试验系统

Ｆｉｇ．４　Ｓｐｒａｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

图５　气液针栓喷注单元试验件结构

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｇａｓｌｉｑｕｉｄｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｕｎｉｔ

表１　液束撞击气膜的工况参数表

犜犪犫犾犲１　犗狆犲狉犪狋犻狅狀狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狑犻狋犺犾犻狇狌犻犱犼犲狋犻犿狆犻狀犵犻狀犵狅狀犵犪狊狊犺犲犲狋

气膜厚度／ｍｍ 液束高度／ｍｍ 液束宽度／ｍｍ 气膜速度／（ｍ／ｓ） 液束速度／（ｍ／ｓ） 局部动量比

３ ３ ０．５ ６８．１ １．６７～６．４２ ０．４９～７．２４

３ ３ ０．５ ７８．９ １．８９～７．２０ ０．４７～６．７９

３ ３ ０．５ ８９．２ ２．２０～７．７６ ０．４９～６．１７

３ ４ ０．５ ６８．１ １．４５～５．３８ ０．４９～６．７７

３ ５ ０．５ ６８．１ １．３０～４．９３ ０．４９～７．１３

３４８
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２３　试验图像处理方法

雾化试验中采用高速摄影拍摄雾场图像，然

而液束在气膜作用下的雾化过程是瞬态过程，液

束表面会随时间波动，测量雾化角容易有误差。

为了采用统一的标准精确评估雾化角，对试验拍

摄的１０００张试验图像求平均图像，在平均图像

上测量雾化角。图像处理过程如图６所示，图

６（ａ）为试验拍摄的原始瞬态图像，首先对原始瞬

态图像进行增强处理，如图６（ｂ）所示，然后对增

强处理后的１０００张图像进行平均处理，如图６（ｃ）

所示。最后在平均图像上取喷雾扇边界测量获得

雾化角，如图７所示。

图６　图像处理过程

Ｆｉｇ．６　Ｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

图７　试验测得雾化角

Ｆｉｇ．７　Ｓｐｒａｙａｎｇｌｅｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔ

３　数值物理模型

３１　控制方程

对于气液针栓喷注器，径向液束和轴向气膜

的流速相对较低，可将气相和液相均看作为不可

压缩流体。在气液两相流动过程不考虑液相蒸

发，不需要求解能量方程。求解的控制方程为

连续方程

珋ρ

狋
＋


狓犻
（珋ρ珘狌犻）＝０ （１５）

　　动量方程



狋
珋
ρ
珘狌（ ）犻 ＋



狓犼
珋
ρ
珘狌犼珘狌（ ）犻 ＝－



狓犻
珚狆＋珔μ!

２珘狌犻＋

珔
μ

３
· 

２

狓犼狓犻
珘狌犼＋珟犉 （１６）

式中珋ρ为流场中流体密度；珚狆为流体压力；珔μ为流

体动力黏度；珘狌犻，珔狌犼 为速度分别在犻、犼方向的分

量；珟犉 为源项。（－上标代表 ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ

ａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｅｑｕａｔｉｏｎｓ）平均或 ＬＥＳ

（ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）过滤，～上标代表密度加

权ＲＡＮＳ平均或ＬＥＳ过滤）。

忽略体积力，源项珟犉为气液两相界面的表面

张力。采用ＣＳＦ（ｃｏｎｔｉｎｕｕｍｓｕｒｆａｃｅｆｏｒｃｅｍｅｔｈ

ｏｄ）构造表面张力，ＣＳＦ是将气液两相界面上的

表面张力视为两相界面上一定厚度区域的连续体

积力。珟犉可表示为

珟犉＝σ
珋
ρκ!

珘
φ

０．５ρｌ＋ρ（ ）ｇ
（１７）

式中σ为表面张力系数；κ为气液界面的曲率；珘φ
为网格单元的液相体积分数。

３２　欧拉拉格朗日耦合方法

采用欧拉拉格朗日耦合方法对液束变形、破

碎的多尺度雾化过程进行数值计算，其中一次雾

化由 ＣＬＳＶＯＦ（ｃｏｕｐｌｅｄｌｅｖｅｌｓｅｔＶＯＦ）方法模

拟，二次雾化过程采用ＬＰＴ（Ｌａｇｒａｎｇｉａｎｐａｒｔｉｃｌｅ

ｔｒａｃｋｉｎｇ）方法中的 ＫＨ（ＫｅｌｖｉｎＨｅｌｍｈｏｌｔｚ）ＲＴ

（ＲａｖｌｅｉｇｈＴａｙｌｏｒ）模型模拟。

对于一次雾化过程，ＣＬＳＶＯＦ 方法兼具

ＶＯＦ方法保证最小质量损失和ｌｅｖｅｌｓｅｔ方法对

气液界面连续捕捉的优点，可以预测连续液体射

流的变形过程，缺点是液滴气液界面需要采用比

液滴还要小的网格来捕捉，由于雾化后液滴众多，

对计算资源要求非常高。

Ｌｅｖｅｌｓｅｔ通过距离函数捕捉气液界面

（犮，狋）＝

＋犅［犮，Γ（狋）］ 　狓∈Ωｌ

０ 　狓∈Γ

－犅［犮，Γ（狋）］ 　狓∈Ω

烅

烄

烆 ｇ

（１８）

式中犅为犮点到气液两相界面的距离；Ωｌ和Ωｇ

分别表示气、液所处区域；Γ为气液两相界面。

将ｌｅｖｅｌｓｅｔ函数表示为类似 ＶＯＦ方程的

公式



狋
＋!·（狌犻）＝０ （１９）

　　对于二次雾化过程，ＬＰＴ方法通过非定常粒

子追踪来考虑离散相和连续相之间的质量、动量

４４８



　第４期 张波涛等：气液针栓喷注单元雾化角模型

和能量交换，这种方法允许网格尺寸大于液滴尺

寸，可减小计算资源需求。刘日超等［２３］采用

ＴＡＢ（Ｔａｙｌｏｒａｎａｌｏｇｙｂｒｅａｋｕｐ）和 ＫＨＲＴ二次

破碎模型分别对液束在横向气流中的雾化过程进

行数值计算，结果表明 ＫＨＲＴ模型可以更加真

实地反映雾化过程。

液滴破碎过程中存在ＫＨ不稳定和ＲＴ不稳

定，Ｐａｔｔｅｒｓｏｎ
［２４］结合这两种破碎模型，建立了

ＫＨ和 ＲＴ 混合模型，认为在液滴破碎过程中

ＫＨ不稳定和 ＲＴ 不稳定一直处于竞争关系。

ＲＴ模型适于分析液滴表面波快速增长引起变形

后破碎的小液滴。用 ＷＡＶＥ模型模拟 ＫＨ 破

碎，液滴半径的变化率和破碎形成的子液滴的尺

寸与最不稳定波的频率犳和波长λ有关

犳ＫＨ
ρ１狉ｏ

３

（ ）
σ

＝
０．３４＋０．３８犠犲（ ）１．５

１＋（ ）犗犺 １＋１．４犜
０．６（ ）ｐ

（２０）

λＫＨ
狉ｎ
＝９．０２

１＋０．４５犗犺（ ）０．５ １＋０．４犜
０．７（ ）ｐ

１＋０．８７犠犲（ ）１．６７ ０．６

（２１）

式中犳ＫＨ为增长最快的表面波频率，狉ｏ 为父液滴

的半径，狉ｎ 为新液滴的半径，犗犺为奥内佐格数，

λＫＨ为增长最快的表面波波长，犜ｐ＝犗犺×犠犲
０．５。

基于射流稳定性理论，新生成的小液滴从父

液滴表面剥离，认为新生成的液滴粒径正比于增

长最快的表面波波长，因此新生成的液滴半径可

表示为

狉ｎ＝

犅０λＫＨ犅０λＫＨ ≤狉ｏ

ｍｉｎ
３π狉

２
ｏ狏ｇ

２λ（ ）
ＫＨ

１／

｛
３

，３狉
２
ｏλＫＨ（ ）４

１／

｝
３

犅０λＫＨ ＞狉
烅

烄

烆
ｏ

（２２）

式中犅０ 为常数，取０．６１
［２５］，犅０λＫＨ＞狉０ 表示破碎

波长大于射流直径。

假设射流核破碎生成液滴粒径大于射流直

径，父液滴的粒径变化和破碎时间为

ｄ狉ｏ
ｄ狋
＝－

狉ｏ－狉（ ）ｎ
τＫＨ

（２３）

τＫＨ ＝３．７２６
犅１狉ｏ

λＫＨ犳ＫＨ
（２４）

式中τＫＨ为父液滴的破碎时间，犅１ 为常数，通常取

１．７３～６０，本文取值１．７３。

对于ＲＴ模型，液体表面最大增长速率的波

长为

λＲＴ ＝２π ３σｐ／犵ｔ（ρｌ－ρｇ槡 ） （２５）

式中σｐ 为表面张力；犵ｔ 为液滴在气流中的加

速度。

父液滴破碎时间τＲＴ利用具有最大增长速率

的扰动频率计算得到

τＲＴ ＝ ３σ槡ｐ ρｌ＋ρ（ ）ｇ ／２犵ｔ（ρｌ－ρｇ槡 ） （２６）

　　生成的新液滴半径为

狉ｎ＝０．５λＲＴ （２７）

　　本文采用的欧拉拉格朗日耦合方法结合了

ＣＬＳＶＯＦ方法和ＬＰＴ方法的优势，当ＣＬＳＶＯＦ

方法捕捉的液块体积当量球直径及球面度满足制

定的判据时，将这部分液块转换为拉格朗日粒子，

同时把这部分液相的质量从ＣＬＳＯＶＦ中去除，用

气体体积代替以保证体积守恒。

３３　湍流模型

为精细捕捉液束和气膜相互作用产生的湍流

结构，采用 Ｍｅｎｔｅｒ
［２６］提出的ｓｔｒｅｓｓｂｌｅｎｄｅｄｅｄｄｙ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ＳＢＥＳ）方法，在近壁面采用ＲＡＮＳ模

式，在湍流核心区采用ＬＥＳ模式，以保证大尺度

湍流脉动被直接求解。应力混合形式为

τ
ｈｙｂ
犻犼 ＝犳ｄτ

ＬＥＳ
犻犼 ＋ １－犳（ ）ｄτ

ＲＡＮＳ
犻犼 （２８）

式中τ
ＬＥＳ
犻犼 和τ

ＲＡＮＳ
犻犼 分别为模拟应力的ＬＥＳ部分和

ＲＡＮＳ部分；犳ｄ 是混合函数，ＲＮＡＳ区域的犳ｄ＝

０，ＬＥＳ区域的犳ｄ＝１，过渡区介于两者之间。

如果τ
ＬＥＳ
犻犼 和τ

ＲＡＮＳ
犻犼 都采用Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假定和

涡黏系数来封闭，则应力混合将简化为涡黏系数

（νｔ）的混合

ν
ｈｙｂ
ｔ ＝犳ｄν

ＬＥＳ
ｔ ＋ １－犳（ ）ｄν

ＲＡＮＳ
ｔ （２９）

　　为正确预测液束气膜相互作用时的近壁面附

着和逆压力梯度分离流动，ν
ＲＡＮＳ
ｔ 由 Ｍｅｎｔｅｒ的

ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ（ＳＳＴ）犽ω模型封闭
［２７］，即

νｔ＝
犪１犽

ｍａｘ犪１ω，２珟犛犻犼珟犛犻槡 犼犉（ ）２
（３０）

上述表达式各项含义详见文献［２７］。

ＬＥＳ模式的狏ＬＥＳｔ 由ｗａｌｌａｄａｐｔｉｎｇｌｏｃａｌｅｄｄｙ

ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ（ＷＡＬＥ）亚格子模型封闭
［２８］，即

νｔ＝ 犆ｗ（ ）Δ
２

犛ｄ犻犼犛
ｄ
犻（ ）犼

３／２

珟犛犻犼珟犛犻（ ）犼
５／２
＋ 犛ｄ犻犼犛

ｄ
犻（ ）犼

５／４

（３１）

式中量符号含义详见文献［２８］。

３４　计算模型

由于物理模型具有对称性特征，因此数值计

算时只对物理模型的一半区域进行计算，将对称

面设置为对称面边界条件，计算域如图８所示。

轴向气膜缝高和宽分别为３ｍｍ和４ｍｍ，径向液

束孔长、宽、高分别为３ｍｍ、０．２５ｍｍ和５ｍｍ，外

５４８
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图８　计算域示意图（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈｄｉａｇｒａｍｃｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｚｏｎｅ

（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

流场计算域长和宽分别为５０ｍｍ和３０ｍｍ，气体

和液体入口均采用速度入口边界，计算域外边界

均为压力出口边界，背压为大气环境。压力速度

耦合方法采用ＳＩＭＰＬＥＣ（ｓｅｍｉｉｍｐｌｉｃｉｔｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｌｉｎｋｅｄｅｑｕａｔｉｏｎ）算法，压力离散法为

ＰＲＥＳＴＯ（ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｔａｇｇｅｒｉｎｇｏｐｔｉｏｎ）方法。

３５　网格划分

数值计算网格采用结构网格，径向液束孔长

为３ｍｍ，计算模型的初始网格为５４０万，如图９

所示。使用八叉树网格自适应加密方法对气液界

面进行局部加密，并根据气液界面曲率变化对局

部网格进行加密或粗化，在减小计算量的同时有

效保证了计算精度。

图９　计算模型网格示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｋｅｔｃｈｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｇｒｉｄ

３６　算例验证

本文只关注气液针栓喷注单元雾化角，为了

验证采用数值计算方法的准确性，将气膜与液束

撞击后形成的高速摄影结果和数值计算结果进行

对比，图１０和图１１分别是局部动量比为０．７５和

图１０　犆ｌｍｒ＝０．７５的试验结果与数值仿真结果

Ｆｉｇ．１０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ犆ｌｍｒ＝０．７５

图１１　犆ｌｍｒ＝２．８５的试验结果与数值仿真结果

Ｆｉｇ．１１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ犆ｌｍｒ＝２．８５

６４８
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２．８５的试验结果与数值计算结果，数值仿真结果

中的云图和粒子分别为中心截面速度图和雾化场

中的粒子，定性地看雾场形态十分相似，定量地测

量试验雾化角和数值计算雾化角吻合很好。

４　结果讨论与分析

通过理论分析可知局部动量比是影响雾化角

的主要因素，将试验雾化角和理论雾化角进行比

较，如图１２所示。从图１２中可以看出理论雾化

角比试验雾化角大，说明理论模型有一定偏差。

从试验结果可以看出，液束在气膜作用下快速变

形，导致液束在运动过程中的有效动量小于初始

动量，而理论模型中假设液束在运动过程中不变

形，因此认为理论模型计算结果偏差主要源于液

束不变形的假设。通过数值结果进一步分析液束

变形过程，图１３为不同局部动量比下液束在径向

方向不同位置的液相分布，由于轴向气膜高为３

ｍｍ，分析液束在０．０１ｍｍ至３ｍｍ的截面变化过

程，图中犣表示截面距喷嘴出口的径向距离。当

局部动量比为０．７５时，液束刚喷入气膜中即发生

明显的变形，液束运动到犣＝１．５ｍｍ时液束截面

已发展为“Ｕ”型截面，这时有效撞击动量比已远

远小于假设中认为液束不变形时的动量比，液束

在气膜作用下运动到犣＝３ｍｍ 时已完全破碎。

当局部动量比为２．８５时，液束喷出喷嘴还没有明

图１２　不同局部动量比下的雾化角的试验与数值

结果对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｐｒａｙａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｈｅｖａｒｉｏｕｓ

ｌｏｃａｌｍｏｍｅｎｔｕｍｒａｔｉｏｓｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

显变形，随着液束在气膜作用下的发展，液束迎风

面在气膜的作用下向两侧发展，随后液束截面发

展为“Ω”型截面。由于局部动量比增加，液束运

动到犣＝３ｍｍ位置处液束已经很薄，接近断裂状

态。当局部动量比为３．９４时，液束刚喷入气膜中

几乎没有变形，随着液束在气膜作用下截面变为

“Τ”型截面，迎风面两侧的液膜在气膜的作用下

破碎为液滴，当液束运动到犣＝３ｍｍ位置处没有

断裂，但已经有大于２／３的液束发生变形。当局

部动量比增大到５．１７时，液束运动到犣＝１ｍｍ

处变形量都很小，运动到犣＝３ｍｍ处约２／３的液

束还没有发生变形。通过分析不同局部通量比下

的液束变形过程可以发现理论模型中假设液束不

变形是理想状态，液束在气膜作用下会发生变形，

导致液束有效动量减小。随着局部动量比的增

大，液束在气膜中不容易变形，其有效动量减小较

少。由于理论模型误差主要源于液束变形，因此

通过试验结果获得在文中第１．４节中雾化角理论

公式中引入的变形因子犆１。本文试验中的局部

动量比范围为０～７．２，当局部动量比为０～３时，

所有工况的犆１ 平均值为犆１＝０．６１，标准差为

４．４５％；当局部动量比为３～４．５时，所有工况的

犆１ 平均值为犆１＝０．７０，标准差为１．６１％；当局部

动量比为４．５～７．２时，所有工况的犆１ 平均值为

犆１＝０．７５，标准差为２．４１％。

修正后的雾化角随局部动量比变化曲线如图

１４所示，从图中可以看出，当轴向气膜速度不同

时，雾化角均随局部动量比增加而增大。由于理

论中推导得到的雾化角公式（式（１４））中雾化角只

由无量纲参数局部动量比决定，因此图中不同轴

向气膜速度下的理论修正预测雾化角均相等。不

同轴向气膜速度下试验雾化角和理论雾化角吻合

很好，最大差值不超过５°，数据的一致性说明喷

雾角由局部动量比决定，轴向气膜速度和径向液

束速度都是通过影响局部动量比而间接影响雾化

角，同时也表明理论修正公式预测雾化角的准

确性。

通过变化结构参数径向孔长度进一步验证理

论模型，图１５为不同径向孔长度下局部动量比对

雾化角的影响，从图中可以看出随着径向孔长度

增加，雾化角有减小的趋势，这是因为当径向孔流

量一定时，随着径向孔增大喷注面积增大，液束速

度减小，液束在气膜中变形后有效动量减小得更

多，因此雾化角随着径向孔长度增大而略减小。

当径向孔长度为５ｍｍ时，理论修正模型预测雾

化角和试验雾化角最大差值在７°以内。在实际

工程应用中，针栓喷注器径向孔长度一般小于５

ｍｍ。因此，本文的理论修正预测公式在实际工

程应用中有一定的价值。

７４８
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图１３　不同径向位置的液相分布图

Ｆｉｇ．１３　Ｌｉｑｕｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒａｄｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

图１４　不同局部动量比下的雾化角

Ｆｉｇ．１４　Ｓｐｒａｙａｎｇｌｅｉｎｔｈｅｖａｒｉｏｕｓｌｏｃａｌ

ｍｏｍｅｎｔｕｍｒａｔｉｏｓ

图１５　不同径向孔长度下的雾化角

Ｆｉｇ．１５　Ｓｐｒａｙａｎｇｌｅｉｎｔｈｅｖａｒｉｏｕｓｒａｄｉａｌｈｏｌｅｌｅｎｇｔｈｓ

５　结　论

为了实现气液针栓喷注器雾化角的准确预

测，从动量守恒出发推导建立了液束撞击气膜

的雾化角理论模型，引入变形因子，分析了工况

参数和结构参数对雾化角的影响规律，主要结

论如下：

１）基于动量守恒建立了液束撞击气膜的雾

化角模型，引入变形修正因子，当局部动量比为

０～３时，犆１＝０．６１，当局部动量比为３～４．５时，

犆１＝０．７０，当局部动量比为４．５～７．２时，犆１＝

０．７５，修正后的雾化角预测公式和试验结果吻合

很好。

２）局部动量比对雾化角起到决定性作用，液

束速度、气膜速度和径向孔、轴向缝等结构参数均

是通过影响局部动量比而间接影响雾化角。随着

局部动量比增大，液束变形程度减小，液束变形导

致有效撞击动量比小于几何动量比。

３）在流量一定时，随着喷注面积增加液束速

度减小，使得液束在气膜中更容易变形，因此雾化

角随着径向孔长度增大而略减小。
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