
 

高超声速气流中支板液体喷注的数值研究
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摘要　斜爆轰发动机燃烧室爆轰燃烧是预混燃烧, 发动机进气道燃料预混是斜爆轰发动机运行的前提和关键.
现有研究多集中于气相燃料, 针对更加接近工程实际的液体燃料研究较少. 高超声速来流与液相作用伴随着更

多流动物理过程, 影响参数多, 研究更为复杂. 文章采用数值模拟手段, 求解二维可压缩雷诺时均 Navier-Stokes
(RANS)方程, 结合 CLSVOF (coupled level set and volume of fluid)相界面捕捉方法. 以高超声速横向来流与液

相射流作用模型, 系统研究了来流马赫数、液相射流角度和速度对液相燃料破碎、输运及混合的动力学行为

的影响规律. 在高超声速气流作用下, 射流液柱受压力梯度影响向下游弯曲随气流运动, 逐步呈现出液柱、连

续液膜、液丝状、液块状和气液混合层 5 种液相演化形态. 液相射流角度和速度对液相连续液膜特征和破碎

距离有一定作用, 进而对下游截面液相分布以及剪切层扰动造成影响. 来流马赫数对压力梯度有一定作用, 通
过压力梯度对下游液相分布的纵向高度造成影响. 综合参数分析, 液相燃料射流穿透深度与总压损失成正比,
改变射流角度是增加穿透深度、提升发动机性能更为有效的方式.
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NUMERICAL INVESTIGATION OF STRUT LIQUID INJECTION UNDER
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Abstract     The detonation in the oblique detonation engine combustion chamber is premixed combustion. Fuel
premixing in the engine inlet is the prerequisite and key to the operation of the oblique detonation engine. Most research
focused on gas phase fuels, but there are fewer studies on liquid fuels for applications. The interaction between
hypersonic flow and liquid is a complex physical flow process. There are many influencing parameters of gas-liquid
interaction, making the research more complex. This paper uses numerical simulation methods to solve the two-
dimensional compressible Reynolds time-averaged Navier-Stokes (RANS) equation, combined with the CLSVOF
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(coupled level set and volume of fluid) phase interface capture method. The interaction model between hypersonic
incoming flow and liquid jet is considered. The influence of the incoming Mach number, jet angle and velocity on liquid
fragmentation, transport and mixing was systematically studied. The results show that under the action of hypersonic
flow, the liquid column moves in the flow direction affected by the pressure gradient. The liquid phase has five evolving
forms: liquid column, continuous liquid film, liquid filament shape, liquid block shape and gas-liquid mixed layer. The
angle and velocity of the jet have an impact on the characteristics of the liquid continuous film and the breakup distance.
This in turn affects the downstream liquid distribution and shear layer disturbance. The inflow Mach number affects the
normal height of the downstream liquid distribution through the pressure gradient. Through parameters analysis, the
liquid penetration depth is directly proportional to the total pressure loss. Changing the jet angle is a more effective way
to increase penetration depth and improve engine performance.

Key words    oblique detonation engine, liquid jet, hypersonic airflow, multiphase flow, liquid form

 

引言

斜爆轰发动机通过爆轰方式实现较高的热循环

效率, 是一种新型高超声速推进系统和航空航天领

域的研究热点[1-8]. 斜爆轰发动机不需要携带氧化剂,
依靠斜激波压缩温度升高实现自点火, 爆轰波驻定

于燃烧室入口, 为了保持燃烧室稳定燃烧产生连续

推力, 来流马赫数至少为 5[9], 因此爆轰推进是一种

较好的高超声速推进方案.
爆轰波形成机理和爆轰发动机特性的研究取得

了较好的进展[7-11]. 爆轰燃烧属于预混燃烧, 而现有

斜爆轰发动机形成斜爆轰波数值模拟中假设是来流

中燃料与空气按照一定比例均匀混合[12-15]. 爆轰发

动机对燃料的混合要求较高, 燃料和氧化剂不充分

不均匀的混合可能导致斜爆轰波无法在燃烧室入口

成功建立[5,16], 导致斜爆轰发动机不启动. 因此, 斜爆

轰发动机投入实际应用之前解决高超声速来流与燃

料混合是最为关键问题之一[6,17-18].
斜爆轰发动机进气道高超声速来流与燃料混合

主要技术问题为: 既要气流与燃料在进入燃烧室之

前混合均匀, 又要避免预混燃料进入燃烧室之前提

前燃烧, 特别是在激波后边界层高温区域[16,19]. 燃料

混合均匀的影响因素是燃料在流场中的穿透深度,
穿透深度不足燃料难以混合均匀, 并且可能使燃料

在近壁面富集发生提前燃烧, 在边界层发生提前燃

烧将极大加剧边界层分离. 为了解决燃料混合均匀

并避免提前燃烧, 前人做了相应的研究工作, 一些学

者针对超燃冲压发动机提出采用悬臂支杆在进气道

壁面进行喷注燃料, 被动增混方式选用侵入式结构,
既解决了近壁面穿透深度的问题, 又可以避免燃料

在近壁面富集[20-22]. 斜爆轰发动机同样也是超声速

气流中燃料喷注, 斜爆轰发动机适用于更高的马赫

数, 因此悬臂支杆也适用于斜爆轰发动机进气道燃

料的喷注, 同样解决了穿透深度和提前燃烧的问题,
并证明预混可燃气体在燃烧室内形成爆轰波[23]. Yang
等[24] 通过数值模拟分析了斜爆轰发动机内装置悬

臂支杆喷注氢气的复杂流场和热流分布, 揭示悬臂

支杆附近高热流区域分别为喷流的前缘靠近底部、

喷流下方的入口壁面和侧壁的下游, 为悬臂支杆设

计提供了参考.
燃料喷注采用的支板结构与悬臂支杆类似, 但

安装位置不同, 悬臂支杆一般安装在进气道表面通

过外伸一定高度解决穿透深度和燃料近壁面富集问

题, 支板一般布置于主流通过支板上、下表面或后

缘, 喷出燃料直接进入主流, 减少边界层燃料聚集. 支
板尾部流向涡对燃料和空气混合也有积极作用, 能
够增加混合面积, 增强混合, 支板结构在超声速来流

与燃料混合中有积极作用已经被很多学者证明[25-32].
Zhang 等[5] 对马赫数为 9 的斜爆轰发动机采用 3 个

平行支板喷注氢气燃料进行数值模拟, 支板垂直喷

注燃料进入进气道中, 结果表明燃料与高超声速来

流形成了良好的预混燃料气体. 并且在进入燃烧室

之前未发生提前燃烧, 在燃烧室内产生稳定的爆轰

波, 证明了支板被动掺混结构喷注氢气燃料在斜爆

轰发动机的成功使用.
前人研究燃料增混大多以氢气为燃料, 验证以

氢气为燃料的爆轰推进实验是成功的, 但是氢气难

贮存、难运输及易燃. 液体易贮存、易运输及能量

密度高[33], 相比而言液体更适合作为斜爆轰发动机

燃料, 液态燃料在爆轰推进技术方面的应用有着重
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要的实际意义[18], 并且液体能降低气动热对斜爆轰

发动机结构的损害. 韩信等[34] 在中国科学院力学研

究所 JF-12激波风洞开展了冷态 RP3航空煤油斜爆

轰发动机自由射流试验研究. 航空煤油点火延迟时

间较长, 因此提出鼓包强制起爆技术, 试验中获得了

稳定的斜爆轰波, 验证了航空煤油液体燃料在斜爆

轰发动机应用的可行性. 已有的液态燃料喷注研究

主要关注在超声速来流中喷注方式和喷注结构的优

化及燃烧性能[35-36], 并没有深入研究液体燃料受气

流影响的机理. 液体燃料在高超声速来流中将发生

破碎[37]、混合和物理相变热力学过程, 比气体燃料

掺混过程更复杂.
结合文献综述可知, 目前学者对气相燃料混合

研究比较成功, 液相研究较少. 液相燃料混合是一个

复杂的多相流问题 , 液相燃料需要经过变形、破

碎、输运和混合多个物理过程. 斜爆轰发动机进气

道为高超声速来流，使影响因素进一步增加, 因此

研究液相在高超声速来流中混合机理比较困难. 本

文采用 CLSVOF 相界面捕捉方法, 对高超声速来流

中气液相互作用进行数值模拟. 通过改变液相的入

射速度、角度和来流马赫数条件, 讨论气体和液体

相互作用的流场结构和液相截面分布特征, 以期为

斜爆轰发动机进气道中安装支板增混结构喷注液体

燃料提供参考. 

1     数值方法
 

1.1    物理模型

σd = 1.8 mm

为了研究高超声速来流中支板液体射流相互作

用的流场结构和液相分布, 将支板简化为二维模型,
物理模型及边界条件、支板实物图如图 1(a) 和
图 1(b)所示. 空气以高超声速从 AB流入, 液相射流

口为 CD, 另外几条边的边界条件如下, 其中 BC,
DE 和 EF 为固壁, FG 为对称边界条件, AH 和 HG
为出口, 几何尺寸见表 1. 为了缩小计算域节省计算资

源, 选取平板 100 mm 处激波波后作为输入条件的

方法[38] 进行数值模拟, 其中边界层厚度  .
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图 1   物理模型

Fig. 1    Physical model
 

 
 

表 1   计算域几何尺寸参数

Table 1    Model geometric parameters

Parameters AB BC CD DE EF(h) FG

Length/mm 30 39.5 0.5 5 5 55

 
 

1.2    网格设置

本文为气-液两相流数值模拟, 主要研究内容为

高超声速气流中液体射流的变形破碎及分布特征,
而液柱的破碎主要体现在气液交界面变形和演化

上, 因此液相运动和破碎过程可以简化为两相流的

界面追踪和捕捉问题. 多相流相界面捕捉方法主要

有水平集法 ( l eve l   se t ,  LS)、流体体积函数法

(volume of fluid, VOF) 和 CLSVOF. CLSVOF 为

LS和 VOF耦合, 以 VOF方法为基础, 引入 LS函数

可以精确计算相截面的位置和曲率等, 同时避免 LS
函数质量不守恒的问题, 因此本文采用 CLSVOF 界

面追踪方法对液相横向射流进行数值模拟[39].
为了更加清晰捕捉相界面, 并且提高 CLSVOF

模型计算的准确性, 需要较高的网格分辨率, 为了降

低计算成本, 使用自适应网格加密的方法细化两相

界面区域的网格.
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8 × 10−5 5 × 10−5 2 × 10−5 m

初始网格, 如图 2(a)所示, 采用粗糙、中等和加

密 3种初始网格进行独立性验证, 其参数分别为第一

层网格高度为   ,   和   , 网格

总数分别为 28.6万、44.8万和 97.9万.
αw ∈

(0.05, 0.95)

自适应网格加密将会在液相体积分数  

 范围内进行自适应加密, 如图 2(b) 所示,
采用 4 种不同的网格细化层数进行网格独立性验

证, 细化层数分别是 3层、4层、5层和 6层.
通过对比对称面压力进行独立性验证, 如图 3(a)

所示. 本研究选用初始网格为 44.8万进行数值模拟.
通过对比出口总压与静压比进行自适应网格加

密独立性验证, 如图 3(b)所示, 其中 4层和 5层误差

为 0.77%, 5 层和 6 层误差为 0.51%, 为了节约计算

资源和内存, 本研究选用 4层网格自适应加密. 因此,

y + < 1

本数值模拟选用初始网格数 44.8 万, 自适应相界面

加密层数 4层. 受液相自适应边界捕捉影响, 算例在

网格加密后的网格总数在 110 万 ~ 150 万之间, 并
且满足壁面的  . 

1.3    计算方法及验证

k−ω
数值计算采用 ANSYS Fluent商业软件, 求解二

维雷诺时均的 Navier-Stokes方程, 使用   SST湍

流模型, 采用压力基隐式求解[40]. 由于需要计算高速

可压缩流动, 因此选用耦合式求解器[41], 参数离散采

用二阶迎风格式. 边界条件设置上节已经说明, 壁面

温度为 288 K, 来流空气设置为理想气体, 黏性系数

采用 Sutherland公式进行计算得到, 即

µ

µref
=

(
T

Tref

)2/3 Tref+S
T +S

(1)

µref = 1.789 × 10−5 kg/(m·s) Tref = 288 K

Pr Pr = 0.72

式中,  , , 参考温

度 S = 100.4 K. 液相参数如表 2所示, 导热率根据普

朗特数   给出, 其中  .

288 K

α

α

计算过程中, 不考虑液相由于温度变化引起的

黏度、密度和表面张力等物性参数改变, 不计重力

影响, 不考虑液相相变, 液相温度设置参数与底部壁

温相同都为   , 通过射流口进入整个计算域中.
CLSVOF 耦合模型进行相界面捕捉, 在相界面捕捉

方法中, 液相体积分数函数    定义为所跟踪设置相

物理量在计算网格单元中所占的百分比,   取值范
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图 2   网格

Fig. 2    Grid
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图 3   网格无关性验证

Fig. 3    Grid independence
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表 2   液相参数

Table 2    Liquid phase parameters

Parameters density/(kg·m−3) viscosity/(kg·m−1·s−1)
surface tension

coefficient/(N·m−1)
Value 998.2 0.001 003 0.072
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围 0 ~ 1.

k−ω

Re∞ 3.7 ×
10−7 m−1

k−ω

本文采用数值模拟作为主要研究手段, 为了验

证数值模拟方法的可靠性. 本研究对   SST 湍流

模型和 CLSVOF 相界面捕捉分别做验证, 两者误差

主要来源于实验测量误差和数值模拟非定常效应.
实验中来流为马赫数 5 ,  其总温和总压分别为

410 K 和 2.12  MPa,  单位雷诺数为    =  
. 来流经 14°的斜劈诱导形成一道斜激波,

与平板边界层发生干扰, 并出现流动分离现象. 与
Schülein[42] 实验结果进行流场结构和 X 轴压力分布

对比, 如图 4和图 5(a)所示. 数值模拟结果能很好地

吻合, 验证了   SST 湍流模型在高超声速应用的

可靠性.

m/s

实验中, 来流马赫数为 6, 总温和总压分别为

510.6 K和 20.22 bar (1 bar = 1.0 × 105 Pa), 液相射流

速度为 25.43   , 液气动量通量比为 10. 通过与

Beloki 等[43] 实验结果进行穿透深度对比, 如图 5(b)
所示. 实验与数值结果趋势比较吻合, 验证高超声速

来流中 CLSVOF 对相界面捕捉的可靠性. 通过算例

验证说明该方法对高超声速来流中两相流问题模拟

的适用性.
10−3

kg/s

算例判断收敛性条件为设置残差    量级以

下、进出口气体质量流量差值 0.005  , 即可认为

算例收敛. 本文具体的计算工况如表 3所示, 主要改

变了射流角度、射流速度和来流速度分析对气液相

互作用流场结构及液相分布的影响, 数值模拟初始

条件选择复现 25 km飞行高空参数[44], 如表 4所示. 

 

14°

(a) Schülein 实验纹影图
(a) Shadowgraph of Schülein’s experiment

(b) 数值模拟压力梯度云图
(b) Numerical shadowgraph of present simulation 

图 4    

Fig. 4     

 

平板上压力分布对比

present simulation

experiment

H
/d

j

X/dj

30

20

10

0

(b) 液相穿透深度对比
(b) Comparison of liquid penetration depth

0 5 10 15 20 25 30

 
图 5    
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表 3   工况参数

Table 3    Operating parameters

Case Mach number Jet velocity/(m·s−1) Jet angle/(°)

1 5 1.8 30

2 5 1.8 45

3 5 1.8 60

4 5 1.8 75

5 5 1.8 90

6 5 0.9 90

7 5 1.35 90

8 5 2.7 90

9 5 3.6 90

10 6 1.8 90

11 7 1.8 90

12 8 1.8 90

13 9 1.8 90

 

表 4   25 km 飞行高度参数

Table 4    Flight altitude parameters of 25 km

Parameters density/(kg·m−3) p∞/Pa T∞/K

Value 0.039 46 2511.18 221.649
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2     流场结构及液相形态演化
 

2.1    流场结构

流场结构采用密度梯度及速度流线图描述如

图 6所示. 流场中由于液相射流形成液柱, 液柱干扰

流场, 形成一系列流场结构. 流场结构包括: 斜激

波、分离激波、剪切层和回流区. 高超声速来流中,
液柱的形成导致液柱附近边界层向纵向抬起, 将在

液柱前形成斜激波. 斜激波波后气流速度降低、压

强增大形成逆压梯度, 逆压梯度带来的扰动沿着边

界层向上游传播, 最终在液柱前形成流动分离, 流动

分离的产生伴随着分离激波.
 
 

6
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∂ρ/∂y图 6   密度梯度 ( )、液相分布和速度流线图

∂ρ/∂yFig. 6    Density gradient ( ), liquid distribution and velocity streamline
 

在液相与气相交界面由于两相速度差形成剪切

层, K-H 不稳定性[45] 导致剪切层表面出现表面波.
表面波随主流向下游运动, 受液相分布影响表面波

进一步不稳定, 表面波相界面将形成不同程度的纵

向高度, 形成波峰和波谷. 波峰波谷存在压差使不稳

定界面持续向下游运动, 气流将在波峰前被压缩, 波
谷处膨胀, 因此剪切层表面将会有一系列波系产生.

物理模型拐角处向下游发展将发生膨胀, 产生

流动分离, 因此在拐角处与对称面形成回流区. 剪切

层表面波向下游发展射流带来的扰动将越来越弱,
下游剪切层表面波纵向高度将被压缩, 受气流影响

液相将被压缩在一定纵向高度内. 下游剪切层的形

状同时受到液相截面分布的影响, 液相在下游发生

再次破碎, 将会影响下游表面波波谷和波峰的形成,

如图 6所示.
 

2.2    液相形态演化

本研究为二维物理模型 ,  以参数射流口位于

X/h = 8, 射流角度为 90°, 射流速度 1.8 m/s为例进行

分析. 随着液相射流进入主流区在纵向达到一定高

度形成液柱, 在液柱迎风面和背风面的气体流场中

存在压力分布不平衡. 受液柱两面压差影响液柱向

主流方向弯曲并发生表面破碎, 不断有液相从液柱

上剥离. 液柱主流方向运动与气流存在速度梯度, 因

此液柱受到剪切 , 在气液两相交界面出现了纵向

K-H不稳定性[45], 如图 7(c)所示.
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图 7   不同时间液相体积分数云图

Fig. 7    Contour of liquid phase volume fraction at different times
 

K-H不稳定性是由于气流和液相速度差产生的

不稳定表面波, 气流受液相阻力影响速度减小. 根据

质量守恒可知压力增加, 形成高压区导致液相变形

向主流方向弯曲, 液柱被压致扁圆状. 液柱弯曲后随

气流向下游发展, 表面波随着液柱在主流方向不断

发展, 其平行于气流整体液相处于不稳定发展状态,
液相是从表面上剥离的. 在射流初始阶段表面波的

波峰幅度较小, 随着向流向发展波峰与气流发生剪

切作用, 波峰与波谷由于压力差推动波峰增长和运

动进一步破坏气液交界面的稳定性.
扁圆状液柱由于高速气体作用以及自身不稳定

性的作用, 液柱继续发生扭曲变形将开始破碎. 扁圆

状液柱破碎为丝状或者块状从液柱不断剥离, 剥离

的液相小面积区域称为液丝状, 大面积区域称为液

块状. 液柱迎风面受分离区的影响, 破碎的丝状或块

状液相会向入口方向在分离区内输运一定距离. 液
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柱背风面靠近壁面位置液相分布较少形成空流区,
随着液柱破裂程度增加, 导致液相液丝或液块状流

向空流区, 空流区区域变小, 如图 7(a) 和图 7(c) 所
示. 空流区充满液相形成连续液膜, 连续液膜长度受

各种因素的影响在一定范围内变化, 90°时空流区区

域过大连续液膜很难形成.
在拐角处受气流膨胀影响液丝状或液块状再

次发生破碎, 拐角处会形成回流区, 液相将会进入

回流区, 如图 7(b) 所示. 大部分液相随气流向主流

方向运动形成气液混合层. 根据以上过程可以将液

相从射流到出口分为 5 种状态: 液柱、连续液膜、

液丝状、液块状和气液混合层, 如图 7(a) 和图 7(b)
所示. 

3     流场参数对流场结构和液相分布的影响
 

3.1    射流角度的影响

(PR)

射流角度是指射流方向与主流方向的夹角, 射
流角度的改变直接影响着液相演化形态的改变. 同
时也将影响射流口附近的流场结构, 以及液相在下

游与气流相互作用及液相截面分布. 通过分析参数

对气液相互作用的影响, 引入穿透深度 (H/mm)[46-47]

和总压恢复系数   (见式 (2)) 两个性能参数进行

说明.
由于射流穿透深度与燃料掺混特性相关, 因此

本文选用液相浓度为 0.5%浓度边界[46] 定义穿透深

度. 对于高超声速来流中横向射流, 液相穿透深度与

混合程度的增加总是伴随着总压恢复系数的减少,
即总压损失增加. 总压恢复系数直接关系着发动机

的推力性能, 因此在燃料喷注系统的设计中需综合

考量穿透深度与总压恢复系数的制约关系

PR =

∫
x

p0ρudy∫
x

p0∞ρudy
(2)

p0 p0∞ ρ

u

式中,   为出口总压,   为来流进口总压,   为密

度,   为速度, y 为二维截面纵向高度.
射流角度分别为 30°, 45°, 60°, 75°和 90°, 对

5 种射流角度在高超声速来流中气液相互作用的影

响进行分析. 相同质量流量液相射流, 射流角度越大

液柱在纵向高度越高, 即液相穿透深度越大. 气液两

相相互作用越强, 因此迎风面的斜激波将越强, 总压

损失越大. 射流角度 90°相对于 75°时, 穿透深度提

高了 60.87%, 而总压损失仅增大了 3.04%, 如图 8所
示. 液相穿透深度越大, 边界层相对于其他角度在纵

向被抬起高度越大, 边界层的高度直接影响迎风面

回流区大小.
液块状面积较大, 相对于液丝状而言较难被气

流加速, 在下游驻留时间较长. 对下游分别取 X/h =
12 ~ 20, Y/h = −1 ~ 0 纵向液相体积分数分布如图 9
所示. 取 Y 轴坐标 Y/h = −0.5, −0.7 和−0.9, X/h =
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图 8   不同角度 (θ)下穿透深度 (H)和总压恢复系数 (PR)

Fig. 8    Penetration depth (H) and total pressure recovery
coefficient (PR) at different angles (θ)
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图 9   不同射流角度液相体积分数 (α)纵向分布

Fig. 9    The liquid volume fraction (α) is distributed normal at different jet angles
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12 ~ 20横向液相体积分数分布, 如图 10所示.
通过对比不同射流角度下液相体积分数在下游

纵/横向截面分布, 分析射流角度对液相分布的影响.
液柱的穿透深度对背风面空流区也有一定的影响,
穿透深度越大背风面近壁面形成的低压区越大, 空
流区越大, 连续液膜越难形成, 连续液膜长度越短.
因此射流角度为 30°时连续液膜长度最大, 破碎距离

最远. 液相在液柱发生破碎, 以液丝状或液块状形态

剥离, 液柱向下游发展在连续液膜以及其他形态受

K-H 不稳定性影响发生破碎, 液相分布对剪切层有

一定扰动. 在物理模型下游拐角处发生膨胀将再次

发生破碎, 此时角度越小, 液相形态主要以液丝和液

块状形态为主.
综上所述, 在不改变液相质量流量, 改变射流角

度对增加穿透深度、减少总压损失是有效的方法.
破碎距离越大液相在下游截面分布占比相对越大,
在射流角度为 30°时, 液相在纵向和横向截面占比相

对均匀, 如图 9(c)和图 10 (c)所示.
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图 10   不同射流角度液相横向分布

Fig. 10    Lateral distribution of liquid phase at different jet angles
 
 

3.2    射流速度的影响

射流速度改变了液相的质量流量输入, 在气流

动压保持不变的情况下, 增加液相射流速度相当于

增加了液气的动量通量比, 液气动量通量比为液相

与气体动压之比. 液相速度增加, 其液相雷诺数增大,
液相惯性力增加. 因此射流速度的增加, 提升了液柱

的穿透深度, 液柱穿透深度与总压恢复系数成反比.
其中射流速度由 0.9 m/s增加到 1.35 m/s时, 穿透深

度增加了 82.21%, 而总压损失仅增加了 5.69%, 随
着射流速度继续增大, 穿透深度和总损失的值都相

对增长减缓, 如图 11所示. 液柱穿透深度提高, 使液

柱附近边界层将有所抬升, 因此液相射流速度越大,
迎风面回流区和背风面空流区也将越大. 空流区越

大, 背风面连续液膜形成越难, 因此弯曲液柱将提前

破碎.
从图 11和图 12所示穿透深度以及流场结构回

流区和空流区观察到, 速度为 0.9 m/s时空流区几乎

不存在, 扰动随着射流速度的增大而增大. 液相射流

对液柱附近扰动较大, 随着气液向下游运动扰动将

越来越弱. 随着液相质量流量的增加, 扰动将越大,
因此射流速度增加, 对液柱附近的流场结构影响也

就越大.
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图 11   不同速度穿透深度和总压恢复系数

Fig. 11    Penetration depth and total pressure recovery coefficient at
different velocities

3160 力            学            学            报 2024  年 第  56  卷



结合 3.1节对改变射流角度的讨论, 改变射流角

度对拐角后下游液相横向截面分布几乎没有影响,
如图 10所示. 但是增加液相质量流量拐角后下游液

相横向截面分布有明显变化, 横向分布明显增多, 如

图 13(a) 和图 13(b) 所示. 液相横向分布增多对下游

剪切层也造成了扰动, 剪切层纵向有明显的抬升, 不
同速度剪切层纵向高度对比, 如图 12(a) 和图 12(b)
所示.
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图 13   不同速度下液相横向分布

Fig. 13    Lateral distribution of liquid at different jet velocities
 

射流角度相同, 气流速度不变, 液相质量流量的

增加直接增加了流体域液相占比. 下游液相横/纵向

截面占比越大, 剪切层纵向高度越大, 因此剪切层受

液相分布影响将更加不稳定. 液相在下游横向和纵

向的截面分布直接影响剪切层表面波界面, 液相质

量流量越大在下游截面分布占比越大, 对剪切层扰

动越大, 液相对剪切层扰动起主导作用.
 

3.3    来流马赫数的影响

改变来流马赫数, 相当于改变气体动压, 当液相

质量流量保持不变时, 液气动量通量比与气体来流

速度成反比. 液气动量通量比与穿透深度和总压损

失成正比, 气体来流速度越大即马赫数越大, 气体惯

性力越大, 液柱穿透深度越小. 边界层被抬起高度越

小, 迎风面回流区越小, 对剪切层扰动越弱. 边界层

抬起高度越小背风面近壁区空流区形成连续液膜越

容易, 因此弯曲液柱破碎距离将越大.
改变来流马赫数, 在飞行高度参数不变时气流

速度增加动压也随之增加, 气流雷诺数增加, 惯性力

变大. 马赫数增加, 气流与液相压力梯度也将变大,
液相射流液柱随着气流马赫数增加其穿透深度越

小, 总压损失减少, 如图 14所示. 受气流压力梯度影

响, 液相在射流口附近已经向下游发展的空间被压

缩到一定范围, 如图 15 所示. 横向分布随着气流动

压增加, 纵向高度分布越小, 液相在下游截面占比随

着马赫数增加而减少.
根据液相在横向分布, 如图 15 所示, 可以看出,

液相主要分布在对称面附近, 马赫数增加对液相在

纵向高度分布影响比较明显 .  当穿透深度小于

1 mm 时, 结合不同射流角度分析, 穿透深度小于一

定值时对总压恢复系数几乎没有影响. 因此当液柱

高度即穿透深度小于一定值时, 流场中形成的激波
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强度几乎相同, 液柱高度对附近流场结构扰动变化

不大. 

4     结论

k−ω本文采用   SST 湍流模型和 CLSVOF 相界

面捕捉对高超声速下气液两相流相互作用进行数值

模拟. 通过改变射流角度、射流速度和来流马赫数

3 个影响参数, 对流场结构和液相形态及分布进行

分析, 得到以下结论.
(1) 在气流剪切作用下, 液相形态从射流口处到

出口有 5 种演化 , 分别是液柱、连续液膜、液丝

状、液块状和气液混合层.
(2) 高超声速来流中气体和液体相互作用产生

几种流体结构. 液相射流形成液柱迎风面有分离激

波、斜激波和近壁面回流区 , 液柱背风面有空流

区、液柱弯曲后受速度梯度影响会产生剪切层. 剪

切层随气流向下游发展, 由于 K-H 不稳定性相界面

出现波峰和波谷, 因此剪切层表面产生一系列波系

结构. 受物理结构影响, 在物理模型拐角处将发生

膨胀, 在拐角和对称面由于压力梯度影响将形成回

流区.
(3) 改变射流角度对增加穿透深度、减少总压

损失是有效的方法. 射流角度改变主要是通过增加

穿透深度, 使边界层高度抬起对液柱附近流场进行

干扰. 增加射流角度导致背风面空流区区域扩大, 破
碎距离缩短. 通过下游液相纵/横向液相分布对比,
连续液膜长度增加, 即液相破碎距离越长, 下游液相

截面分布相对均匀.
(4) 增大液相质量流量使液相惯性力增大, 液柱

穿透深度增加导致总压损失加剧. 液相质量流量的

增加对下游液相截面占比分布有明显影响, 下游液

相对剪切层扰动起主导作用. 马赫数增加, 压力梯度

增大, 穿透深度减小, 总压损失减小. 来流马赫数增

加, 气流惯性力占主导, 液相在下游纵/横向分布明

显减少, 液相分布空间被压缩至对称面.
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