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液体火箭发动机离心式喷嘴振荡喷雾特性现状和发展趋势


姜传金，任永杰，仝毅恒，谢　远，楚　威，李修乾
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摘　要：为加深对振荡喷雾的雾化特性及其与不稳定燃烧的关系的认识，针对低温推进剂液体火箭发动
机中广泛应用的气液同轴离心式喷嘴和液液同轴离心式喷嘴，从受激振荡、自激振荡以及喷雾振荡与燃烧稳

定性三个方面对研究现状进展进行了综述，总结了以往研究中的成果以及需要克服的关键技术难题，以加深

对振荡喷雾及其与燃烧稳定性关系的认识。通过综述可知：对于受激振荡，对于常温常压条件下的供应系统

流量振荡引起的前端压力振荡的研究比较充分，但缺少对燃烧室压力变化引起的反压振荡的研究以及超临

界条件下喷雾受激振荡的研究；对于自激振荡，研究主要集中在液体中心型同轴离心喷嘴，对于气体中心型

同轴离心喷嘴和液液同轴离心喷嘴的研究还较少；光学诊断技术仍难以提取单一的燃烧流场信息。
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　　液体火箭作为人类进出空间、探索宇宙的重
要工具，其高可靠性是人类进行大规模、高密度空

间活动的基础保障。燃烧不稳定一直是困扰大推

力液体火箭发动机发展的难点，当燃烧不稳定发

生时，燃烧室压力产生周期性振荡，振荡频率从数

百赫兹到数千赫兹甚至上万赫兹不等，振幅一般

在平均室压的５％以上，有时可达到百分之几十
或更高［１－３］。燃烧不稳定可以分为低频不稳定、

中频不稳定和高频不稳定。低频不稳定频率通常

在２００Ｈｚ以下，主要是燃烧室内的燃烧过程与推
进剂供应系统内的流动过程相耦合导致的；中频

不稳定频率通常在２００～１０００Ｈｚ，是燃烧室内燃
烧过程与推进剂供应系统中某一部分流动过程相

耦合而引起的振荡；高频不稳定是由燃烧释热与

声学过程相互作用的非线性振动，频率通常在

１０００Ｈｚ以上［２，４］。燃烧不稳定具有周期性明显、

破坏性强、复杂程度高、随机性强、非线性显著、控

制难度大等特点［１，３，５］。

图１为燃烧不稳定的非线性框图模型［１］，各

环节中：Ａ表示脉动振幅；Ｄ表示对时间的导数，
相当于线性环节传递函数中的 Ｓ。图１由推进剂
喷注、雾化、蒸发、混合和化学反应等子过程组成，
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图１　燃烧不稳定的非线性框图模型［１］

Ｆｉｇ．１　Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｍｏｄｅｌｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ［１］

燃烧室声学压力振荡对其子过程产生影响，形成

闭环的正反馈循环，发展形成燃烧不稳定［２］。喷

嘴作为连接燃烧室和供应系统的关键部件，对发

动机的燃烧性能有重要影响［２，６］。液体火箭发动

机供应系统、喷嘴和燃烧室三个主要构件之间的

动态关系为：液体火箭发动机工作时在燃烧室中

产生声压振荡并影响后续的燃烧过程；声压振荡

导致喷嘴的工作参数（如喷嘴出口压力或推进剂

质量流量）发生改变；喷嘴中的振荡激发供应系

统中的压力振荡，导致进入喷嘴的推进剂流量发

生变化，从而在整个液体火箭发动机系统上形成

负反馈［７］。因此各构件之间的相互作用极易引

起喷嘴的喷雾振荡，按照引起喷嘴雾化特性周期

性变化的原因可将喷雾振荡分为三类：由供应系

统流量振荡引起的喷雾振荡；由气液相互作用的

时滞反馈引起的压力和流量振荡，即自激振荡；燃

烧室压力变化导致反压振荡，进而使喷雾发生周

期性振荡。研究表明，液体火箭发动机中雾化特

性的周期性变化与燃烧不稳定存在密切联系，并

极有可能诱发不稳定燃烧［３，５，８－１３］。因此研究喷

嘴的动态雾化特性，掌握影响其动态雾化特性的

关键因素，对于液体火箭发动机喷嘴工程设计和

优化具有重要意义。

离心式喷嘴具有许多优点，如雾化质量好、工

作范围宽、稳定性好、混合效率高等，因此在液体

火箭发动机中得到较为广泛的应用。离心式喷嘴

种类繁多，在液体火箭发动机中常采用的是切向

孔式离心喷嘴，其工作原理为液体通过切向孔进

入旋流室，液膜高速旋转，在离心力的作用喷嘴内

部形成气核，并在喷嘴出口形成旋转的锥形液

膜［６］。按照喷嘴结构可将离心式喷嘴分为单组

元离心式喷嘴（如图２所示）、液液同轴离心式喷
嘴（如图３所示）、气液同轴离心式喷嘴（如图４
所示），其中单组元离心式喷嘴又可分为收口型

离心喷嘴和敞口型离心喷嘴，而气液同轴离心式

喷嘴按照气体和液体分布的方式又可分为液体中

心式气液同轴离心（ｌｉｑｕｉｄｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ，
ＬＣＳＣ）喷嘴和气体中心式气液同轴离心（ｇａｓ
ｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ，ＧＣＳＣ）喷嘴。对于液体火
箭发动机中离心式喷嘴稳态喷雾特性的研究已经

图２　单组元离心式喷嘴［６］

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｎｇｌｅｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［６］

图３　液液同轴离心式喷嘴［１４］
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（ａ）液体中心式同轴离心喷嘴
（ａ）Ｌｉｑｕｉｄｃｅｎｔｅｒｅｄｃｏａｘｉａｌｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌｉｎｊｅｃｔｏｒ

（ｂ）气液中心式同轴离心喷嘴
（ｂ）Ｇａｓｌｉｑｕｉｄｃｅｎｔｒａｌｃｏａｘｉａｌｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌｉｎｊｅｃｔｏｒ

图４　气液同轴离心式喷嘴［１５］

Ｆｉｇ．４　Ｇａｓｌｉｑｕｉｄｃｏａｘｉａｌｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［１５］

较为充分［１４－２４］，对于振荡喷雾的雾化特性及其与

不稳定燃烧的关系方面，国内外学者已经开始进

行少量研究，但还未进行全面系统性的总结，特别

是缺乏针对喷雾自激振荡特性的总结，制约了对

于喷雾自激振荡的诱发机理与不稳定燃烧之间的

关联机制的发展。本文针对喷雾受激振荡、自激

振荡以及喷雾振荡与不稳定燃烧之间的关系进行

了综述，以便加深对振荡喷雾的理解，为抑制液体

火箭发动机不稳定燃烧提供理论支撑。

１　受激振荡对离心式喷嘴雾化特性的影响

１．１　供应系统振荡对离心式喷嘴雾化特性的影响

学界对于供应系统振荡对离心式喷嘴的影响

的研究主要集中在单组元离心式喷嘴；对于气液

同轴离心式喷嘴开展了部分研究；对于液液同轴

离心式喷嘴的研究，国内外尚未见到公开发表的

报道。本节主要针对有关单组元离心式喷嘴、气

液同轴离心式喷嘴的研究进行综述。

１．１．１　研究方法
如前文所述，在液体火箭发动机实际工作时，

存在大量的压力扰动源，而压力扰动可能会影响

喷嘴的喷注雾化过程；而喷雾的振荡又会引起供

应系统的振荡并可能诱发低频燃烧不稳定，因此

会形成闭环的耦合，造成更大的破坏。

基于喷嘴动力学理论分析、实验研究以及数

值仿真等手段，对上游压力振荡条件下的雾化响

应特性进行了深入研究。实验研究作为一种最为

直观的研究手段，需要解决两个最为重要的技术

难题，一是产生供应系统压力振荡的技术，二是实

时监测喷嘴出口流量脉动的技术［６］。公开文献

中产生供应系统压力振荡的方式主要有两种：一

种是在管路中增加压力扰动装置，另一种是采用

“振荡”离心喷嘴使喷雾产生振荡［２５－２６］。压力扰

动装置主要有水力脉动器、声学脉动器、惯性脉动

器、自激脉动器［２７］。

在喷雾实验测量方面，上游压力产生波动时，

原有的稳态流量测量方法无法获取喷嘴内液体的

瞬时流量。因此，Ｋｈｉｌ等［２８－２９］提出了一种直接利

用瞬时压力和液膜厚度获取喷嘴内液体流量的新

方法（ｄｉｒｅｃｔｐｒｅｓｓｕｒｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄ，ＤＰＭＭ），
其测量精度在９６％以上。该方法的局限性在于
只能测量低频脉动范围内的瞬时质量流量，对于

高频脉动不再适用，因此大部分的实验仍采用电

导法来进行间接测量，文献［３０－３３］已对电导法
测液膜厚度进行了详细总结，本文不再赘述。

１．１．２　供应系统振荡对单组元离心式喷嘴雾化
特性的影响

对于单组元离心式喷嘴，喷嘴内部流动特性

主要包括液膜厚度、速度、气核等对于上游压力振

荡的响应特性，即喷嘴动力学。Ｂａｚａｒｏｖ等［３４－３６］

率先对喷嘴动力学展开了研究，并发展了线性动

力学模型，Ｆｕ等［３７］将扰动波色散考虑在内，对

Ｂａｚａｒｏｖ的理论模型进行了修正，并基于此推导了
敞口型喷嘴的传递函数。薛帅杰等［３８］则根据

Ｂａｚａｒｏｖ的动力学理论发展了厚液膜喷嘴的动力
学响应模型，得到了上游压力振荡时切向孔的幅

频响应函数。

喷嘴结构和工况参数对于喷嘴内液膜厚度有

着显著影响，部分学者已经进行了实验研

究［７，２９，３８－３９］。Ｆｕ等［３９］指出敞口型离心喷嘴液膜

厚度随着喷嘴特征参数 Ａ的增加而增加，收口型
离心喷嘴的则相反，用黏性理论预测的液膜厚度

与实验结果一致。Ｃｈｕｎｇ等［７］发现当振荡频率为

２００Ｈｚ时，喷嘴出口处液膜厚度的振幅达到峰
值，喷嘴出口处液膜厚度的振幅随着旋流室直径、

长度和切向孔个数的增加而减小，且切向孔个数

对敞口型离心喷嘴的动态特性影响更大。Ｋｈｉｌ
等［２９］将喷嘴入口的测量参数作为输入值，喷嘴出

·３·
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口的测量参数作为输出值，推导了各参数的传递

函数，分析各参数传递函数相图可得：除了液膜厚

度的所有参数的相图都随着振荡频率的增加从第

四象限沿顺时针方向移动到第三、第二、第一、第

四象限，而液膜厚度则从第一象限开始移动。

上述实验所采用的喷嘴切向孔直径较小，喷

嘴内液膜较薄，部分结论对于厚液膜喷嘴可能并

不适用。对此，薛帅杰等［３８］研究了厚液膜敞口型

离心喷嘴的动力学响应特性，指出当振荡频率较

低时，两者在喷嘴内部的流动对扰动波的响应特

性差别不大；当振荡频率较高时，相较于薄液膜喷

嘴，厚液膜喷嘴内部流动过程对扰动波的耗散作

用较弱，厚液膜喷嘴喷注雾化过程对外加扰动不

敏感。

在喷嘴内部，液膜高速旋转，当离心力克服了

液体的黏性力时，便会产生气核［４０］，当供应系统

压力振荡时，气核形态也会产生相应的变化。

Ｋｈｉｌ等［４１］认为在 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应［５］和旋流室内的

旋流运动的共同作用下，喷嘴内部会产生链状气

核。Ｃｈｅｎｇ等［４２］指出气核波动在喷嘴内部以长

波形式传播，且波长为喷嘴长度的１１倍。如图５
所示，Ａｈｎ等［４３］将喷嘴表面波的传播分解为正弦

驻波和传播的螺旋波，这两种波的结合将导致气

核从顶到底振荡地向喷嘴出口传播。

在喷嘴动力学仿真方面，杨立军［４４－４５］、

Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ［４６］、Ｉｓｍａｉｌｏｖ［４７－５０］、Ｐａｒｋ［５１－５２］、Ｚａｋｈａｒｏｖ［５３］

等做了大量的工作。杨立军等［４４－４５］指出工况参

数对燃烧室的压力振荡产生较大的影响，燃烧室

稳态压力越大、喷嘴压降越小，供应系统压力振荡

（ａ）波谷向前传播
（ａ）Ｔｒｏｕｇｈｐｒｏｐａｇａｔｅｓｆｏｒｗａｒｄ

（ｂ）波谷消失
（ｂ）Ｔｒｏｕｇｈｅｘｔｉｎｃｔｉｏｎ

（ｃ）波峰向前传播
（ｃ）Ｃｒｅｓｔｐｒｏｐａｇａｔｅｓｆｏｒｗａｒｄ

图５　压力振荡时气核在喷嘴内的传播［４３］

Ｆｉｇ．５　Ａｉｒｃｏｒｅｗｈｉｌｅｐｕｌｓｅｗａｖｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｆｒｏｍ

ｃａｖｉｔａｔｉｏｎｔｒａｖｅｌｓｆｏｒｗａｒｄｉｎｓｉｄｅｔｈｅｎｏｚｚｌｅ［４３］

的振幅越大。Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ等［４６］发展了一种边界

元法（ｂｏｕｎｄａｒｙｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ，ＢＥＭ）来研究压力
振荡下的喷嘴的非定常特性，建立了一种非定常

特性 下 的 完 全 非 线 性 轴 对 称 模 型，并 与

Ｂａｚａｒｏｖ［３４］的线性模型进行比较，两者在振荡频率
大于５０００Ｈｚ时出现明显差异。Ｉｓｍａｉｌｏｖ等［４７－５０］

进行了单喷嘴的线性分析，并运用边界元法对

线性理论进行计算，发现当扰动频率与喷嘴的

共振频率相同时响应最大。Ｐａｒｋ等［５１－５２］则提

出了一种轴对称边界元法来模拟喷嘴的雾化过

程，该模型可以预测大量的细小液滴。Ｚａｋｈａｒｏｖ
等［５３］和 Ｒｉｃｈａｒｄｓｏｎ等［４６］的仿真结果表明，使用

多排切向孔可以在特定频率下消除波动，提高

喷嘴稳定性。

供应系统压力产生振荡时，喷雾形态呈周期

性振荡，表现为 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应（调速管效应）。如
图６所示，与射流类似，锥形液膜在速度发生周期
性变化时，运动速度较快的液膜就会追上并挤压

运动速度较慢的液膜，从而使液膜出现堆积现象，

这种现象称为Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应［５］。

（ａ）射流喷射
（ａ）Ｓｐｒａｙｐａｔｔｅｒｎｏｆ

ｌｉｑｕｉｄｊｅｔ
　　　

（ｂ）锥形喷雾［４２］

（ｂ）Ｃｏｎｉｃａｌｓｐｒａｙ［４２］

　

图６　Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应
Ｆｉｇ．６　Ｋｌｙｓｔｒｏｎｅｆｆｅｃｔ

·４·
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针对Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应的研究主要集中在实验领
域，公开发表的文献中还未见到相关的理论分析。

图７［４２］展示了Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应发生时一个周期内喷
雾形态的变化过程。首先，较厚且较快的液膜推

动较慢的液膜向下运动并使液膜表面起皱，当更

厚更快的液膜出现时，喷雾突然收缩。然后，快膜

逐渐赶上慢膜，使锥形液膜产生折叠。最后，雾化

锥角不断增加，开始新的循环。薛帅杰等［３８］指出

只有液体流量振荡频率增加到一定程度时，喷嘴

才会出现Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应，在此之前，喷嘴雾化过程
表现为喷雾角周期性改变。Ｙａｎｇ等［５４］的研究表

明Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应会导致液膜的折叠，并且会放大
喷注压力振荡对雾化波动的影响，导致液膜破碎

长度减小，减小程度与 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应强度有关。
Ａｈｎ等［５５］发现当供应系统压力振荡时，存在水锤

现象，考虑水锤因素后推导的理论结果与喷嘴内

的共振现象具有很好的相关性。Ｃｈｅｎｇ等［４２］认

为Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应会使喷雾形态由空心锥形变为实
心锥形，使雾化性能变差。

（ａ）２２６．８ｍｓ，０６Ｔ　（ｂ）２２９．２ｍｓ，
１
６Ｔ　（ｃ）２３１．６ｍｓ，

２
６Ｔ

（ｄ）２３４．８ｍｓ，３６Ｔ　（ｅ）２３６．４ｍｓ，
４
６Ｔ　（ｆ）２３８．８ｍｓ，

５
６Ｔ

图７　一个周期内喷雾模式的图像［４２］

Ｆｉｇ．７　Ｓｎａｐｓｈｏｔｓｏｆｓｐｒａｙｐａｔｔｅｒｎｓｉｎｏｎｅｃｙｃｌｅ［４２］

对于供应系统压力振荡对喷雾特性影响的研

究主要集中在液膜锥角及对振荡频率的响应。

喷雾锥角是最为直观的喷雾流动特性，当上

游压力周期性振荡时，喷雾锥角也呈现出周期性

变化。已有的研究表明，喷雾锥角与喷注压力成

正比［１９］，但在发生 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应的实验中发现，
如果喷注压力增加，则喷雾锥角减小；反之，如果

喷注压力减小，则喷雾锥角增大，这与理论相反。

原因在于大部分实验选择在喷嘴入口处测量喷注

压力，而在喷嘴出口外测量喷雾锥角，二者之间存

在位置差，导致了相位延迟［２９，４１］。液膜厚度、喷

雾锥角随喷注压降振荡的变化情况如图８［４１］所
示，由于相角移动，所以液膜厚度和喷雾锥角的变

化与喷注压力的变化不成正比。喷嘴的压力振荡

和流量振荡之间的相位差随着振荡频率的增大而

增大，并且相位差随喷嘴特征参数的增大而增大，

随压降的增大而减小。Ｊｉｎ等［５６］改进了测量手

段，提出了一种测量相位的方法，喷嘴的喷注压降

直接影响液体流量和喷雾锥角，在喷嘴下游足够

短的距离获得喷雾角，则相位延迟可以忽略。

Ｃｈｅｎｇ等［４２］指出当 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应发生时，从喷嘴
中喷出厚且快的液膜，引起喷雾锥角减小，随着轴

向速度的减小，喷雾角逐渐增大，而喷雾的收缩仅

持续约１／６周期，因此喷雾角度以锯齿状变化。
而喷雾锥角的变化范围不仅取决于喷嘴的几何结

（ａ）液膜厚度随喷注压降振荡变化曲线
（ａ）Ｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ

（ｂ）喷雾锥角随随喷注压降振荡变化曲线
（ｂ）Ｓｐｒａｙｃｏｎｅａｎｇｌｅａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ

图８　液膜厚度、喷雾锥角随喷注压降振荡的变化［４１］

Ｆｉｇ．８　Ｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓ、ｓｐｒａｙｃｏｎｅａｎｇｌｅａｓ

ａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ［４１］
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构和喷注参数，压力振荡频率对其影响尤为重要。

Ｃｈｕｎｇ等［７］指出喷雾锥角在振荡频率为 ２００Ｈｚ
时振荡幅度最大。

关于离心式喷嘴对供应系统压力振荡的响应

已经开展了充分的研究，考虑了 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应、喷
前压力、旋流室内流过程、气核直径和轴向速度、

喷雾锥角、液膜波动、喷雾波动等的频率与供应系

统振荡频率之间的关系，发现均与供应系统压力

振荡频率一致。研究表明，单个离心式喷嘴是一

种低通滤波元件［７，５４］，Ｊｉｎ等［５６］指出当振荡频率

为２００Ｈｚ时，喷嘴的无量纲传递函数与供给系统
中的压力波动的相位接近１８０°。Ｙａｎｇ等［５４］发现

液膜波动频率和喷雾波动频率在０～２００Ｈｚ能够
较好地响应压力振荡频率，截止频率约为２５０Ｈｚ，
如图９所示，因此对于离心式喷嘴，如果压力振荡
幅度足够高，则喷雾振荡对压力振荡的响应仅取

决于其频率。越来越多的实验表明，当上游压力

的振荡频率在２００Ｈｚ左右时，喷雾特性较其他频
率相差最大，不仅仅喷雾锥角振荡幅度最大，液膜

破碎长度也最短［５４］，如图１０所示，但对其中的机
理研究还不够。

（ａ）液膜波动和压力波动的相关性
（ａ）Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｆｌｕｉｄｆｉｌｍｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓａｎｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ

（ｂ）喷雾波动和压力波动的相关性
（ｂ）Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓａｎｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ

图９　液膜波动、喷雾波动和压力波动
之间的相关性［５４］

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ，
ｓｐｒａｙｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ［５４］

图１０　压力振荡对液膜破碎长度的影响［５４］

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｐｕｌｓａｔｉｏｎｏｎｂｒｅａｋｕｐ

ｌｅｎｇｔｈｓｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍ［５４］

１．１．３　供应系统振荡对气液同轴离心式喷嘴雾
化特性的影响

对于气液同轴离心式喷嘴，学界对于上游供

应系统压力振荡时的雾化特性研究相对较少，仅

开展了部分工作，对部分现象的产生机理还不

明确。

对于液体中心式气液同轴离心喷嘴，Ｙａｎｇ
等［５７］建立了线性动力学的理论模型，推导得到整

个气液同轴离心喷嘴的传递函数，但是该模型的

局限性在于仅考虑了液相的影响。该理论模型的

计算结果显示随着振荡频率的增加，两相混合物

流量波动的振幅响应呈现先增大后减小的趋势，

两者的相移随着振荡频率的增加而线性增加。同

时指出小混合比、大流量、高背压、小缩进比和较

大的几何特性系数，都有助于降低流量振荡的振

幅响应，但这些参数对同轴离心式喷嘴的相位频

率影响不大。康忠涛等［５８］发现 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应使
得自激振荡“圣诞树”型喷雾产生更多的“树枝”，

同时导致自激振荡频率增大，产生分频现象，分析

认为是速度大的液膜追赶到速度低的液膜，导致

液膜雷诺数增大，引起频率增大。

对于气体中心式同轴离心喷嘴，Ｐａｒｋ等［５９－６０］

对气体通道和液体通道分别进行了压力脉动实验，

其响应频率与单组元离心式喷嘴显著不同，可达上

千赫兹。当液体通道产生压力振荡时，由于液体环

缝本身起着低通滤波器的作用，响应随振荡频率的

增大而减弱，在部分频率上出现峰值则可能是其他

因素共振造成的，如图１１（ａ）所示，并且随着动量
比的增大，气体动量传输到液体，响应振幅随之增

大。截止响应频率随环缝宽度增大而减小，如

图１１（ｂ）所示，其原理如图１２所示，当间隙厚度较
小时，由于空间限制，液膜厚度同样变小，这使得液

膜更容易受到扰动；当间隙厚度较大时，液膜厚度

变得相对较大，膜厚波动较小，对激励的响应不足。

减小切向孔直径会导致供应系统的压力波动无法
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（ａ）动量比对响应频率的影响
（ａ）Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｏｍｅｎｔｕｍｆｌｕｘｒａｔｉｏｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

（ｂ）环缝宽度对响应频率的影响
（ｂ）Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｇａｐｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

图１１　动量比及环缝宽度的影响［５９］

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｏｍｅｎｔｕｍｆｌｕｘｒａｔｉｏａｎｄ

ｇａｐｔｈｉｃｋｎｅｓｓ［５９］

（ａ）小尺寸环缝
（ａ）Ｓｍａｌｌｇａｐ

（ｂ）大尺寸环缝
（ｂ）Ｌａｒｇｅｇａｐ

图１２　环缝宽度影响液膜振荡的机理［５９］

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏ

ｇａｐｔｈｉｃｋｎｅｓｓ［５９］

通过较小的入口传递到下游，当切向孔直径足够

小时，可以视为阻尼器，如图１３所示。因此直径
较小小的切向孔和较宽的液体环缝有利于抑制不

稳定性。在气体通道施加驻波扰动时有相似的结

论，随着动量比和缩进比的增加以及液体环缝宽

度的减小，喷雾对激励的响应增大。气体供给管

路的共振和驻波扰动的耦合造成了高频时的响应

峰值，低频增益的峰值似乎是由于气液界面处的

不稳定性频率与气体激发频率的耦合所致。

（ａ）大尺寸切向孔
（ａ）Ｌａｒｇｅｔａｎｇｅｎｔｉａｌｈｏｌｅ

（ｂ）小尺寸切向孔
（ｂ）Ｓｍａｌｌｔａｎｇｅｎｔｉａｌｈｏｌｅ

图１３　切向孔直径的阻尼效应［５９］

Ｆｉｇ．１３　Ｄａｍｐｉｎｇｅｆｆｅｃｔｗｉｔｈｓｉｚｅｏｆｔａｎｇｅｎｔｉａｌ

ｉｎｌｅｔｄｉａｍｅｔｅｒ［５９］

１．２　背压振荡对离心式喷嘴雾化特性的影响

学界对于背压振荡对喷嘴雾化特性的影响研

究较少，且主要针对直流式或剪切式喷嘴。

对于背压振荡，仍有两个技术难题急需解决：

一是使环境压力产生周期性压力脉动，二是对封

闭的喷雾场进行测量。对于前者，学界普遍采用

的方法是应用声学扰动装置提供驻波干扰，但由

于声学喇叭的功率限制，产生扰动的频率与幅值

都较小，并且仅适用于喷注压降较低的工况，距模

拟火箭发动机真实压力环境还有较大差距。杨岸

龙等［６１］设计了一种高频高幅值反压振荡装置，通

过周期性的进气和放气实现反压振荡，但是这种

装置对喷雾场干扰较大，还需要进一步优化来尽

可能减弱对上游喷雾场的影响。在喷雾场的观测

上，由于喷雾处于封闭的反压舱内，对其进行光学

诊断时，观察窗会吸收激光，导致激光的透射率下
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降，并且会产生光学噪声，因此需要发展先进的测

量手段提取流场中的数据［６２］。

由于实验设备和测量手段的限制，学界对于

反压振荡下离心式喷嘴的雾化特性实验研究较

少，少量学者进行了理论分析。富庆飞等［６３］指出

降低喷嘴供应系统压力或者增大喷注压降可以使

同轴喷嘴对室压振荡的响应幅度减小，但这仅对

于中低频不稳定燃烧有效。该方法是否会引起高

频不稳定燃烧，仍需对其进行深入的研究。

２　自激振荡对喷嘴雾化特性的影响

２．１　液体中心式同轴离心喷嘴自激振荡

２．１．１　液体中心式同轴离心喷嘴自激振荡对喷
雾的影响

气液同轴喷嘴的自激振荡最早发现于２０世
纪７０年代中期的液氧／氢发动机中［６４－６５］，它是由

气液相互作用的时滞反馈引起的压力和流量振

荡，稳态喷雾与自激振荡喷雾对比图像如图１４所
示。一般来说，自激振荡发生时常伴随着剧烈的

啸叫和气液供应管路中的压力振荡以及较弱的室

压振荡［６５］，声场会对燃烧造成干扰，可能诱发燃

烧不稳定［６６－６９］，因此学界普遍认为需要抑制自激

振荡。

　 （ａ）稳态喷雾
（ａ）Ｓｔａｔｉｏｎａｒｙｓｐｒａｙ

　　　　 （ｂ）自激振荡喷雾
（ｂ）Ｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｓｐｒａｙ

图１４　稳态喷雾与自激振荡喷雾的对比［７５］

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｔａｔｉｏｎａｒｙｓｐｒａｙａｎｄ

ｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｓｐｒａｙ［７５］

尽管学界针对喷雾自激振荡已经开展了大量

研究，但是对自激振荡对喷雾的雾化特性的影响

仍未形成统一观点。Ｂａｚａｒｏｖ［６５，７０］认为在相同压
降下，自激振荡喷雾的平均粒径比稳定喷雾的平

均粒径小，并且其沿径向分布更加均匀，在不激发

不稳定燃烧情况下可以利用其提高雾化质量和推

进剂混合均匀性。周进等［６７］的研究也表明在气

体喷注压降较低时，啸叫对喷嘴雾化有强化作用。

而Ｉｍ等［７１－７２］指出发生自激振荡会导致喷雾粒径

增大，从而导致喷嘴的雾化性能变差，并且自激振

荡引起的质量振荡可能会导致燃烧室的放热频率

与燃烧不稳定性的第一切向模式的频率相同，从

而放大不稳定燃烧。Ｋａｎｇ等［７３］通过对比稳态喷

雾与自激振荡喷雾发现，自激振荡喷雾液膜周期

性振荡，将会形成“颈部”与“肩部”，液膜将会在

第二个颈部破裂并在第二个肩部破碎成大液丝，

这个过程将会周期性地产生液滴群，引起喷雾宽

度及质量流量周期性振荡。振荡的液滴可以到达

更远的径向区域，从而导致喷雾锥角增大，喷雾的

质量流率更加均匀，从喷雾的空间分布和混合燃

烧的角度来看，自激振荡是有益的。但是自激振

荡又导致索特平均直径（Ｓａｕｔｅｒｍｅａｎｄｉａｍｅｔｅｒ，
ＳＭＤ）分布从倒Ｖ形变成空心锥形，并且 ＳＭＤ相
对于稳态喷雾普遍增大，自激振荡对雾化又是有

害的，需要抑制。白晓等［７４］发现随着气液比的增

加，自激振荡喷雾的 ＳＭＤ分布从 Ｍ形转变为 Ｎ
形。康忠涛［６］采用相位多普勒风速仪（ｐｈａｓｅ
Ｄｏｐｐｌｅｒａｎｅｍｏｍｅｔｒｙ，ＰＤＡ）系统测量了稳态喷雾
与自激振荡喷雾的液滴粒径与速度，发现自激振

荡会导致喷雾的液滴速度变大。并且自激振荡喷

雾的中心液滴呈现“大滴高速”，稳态喷雾则呈现

“大滴低速”。在喷雾边缘两者的粒径－速度分
布相似。结合作者的研究来看，自激振荡发生时，

喷雾粒径会产生剧烈振荡，部分小液滴的粒径小

于稳态喷雾粒径，可以看出自激振荡对雾化有一

定的强化作用。但也产生了大量的大液滴，导致

喷雾的平均粒径增大，部分工况下远大于稳态喷

雾，喷雾质量严重恶化。

２．１．２　液体中心式同轴离心喷嘴自激振荡的影
响因素

学界对于自激振荡的影响因素开展了大量研

究，发现自激振荡与喷嘴的几何结构和喷注条件

密切相关，影响自激振荡的喷嘴几何结构参数主

要包括缩进长度、环缝宽度、气核尺寸等，影响自

激振荡的喷注条件包括气液相对速度、相对流量

比、相对动量比、推进剂物性、环境背压等［７１］。

研究表明，缩进可以提高混合效率，增强气液

相互作用，并通过影响推进剂的内部混合来影响火

焰稳定。Ｂａｚａｒｏｖ［６５，７０，７６］认为喷嘴缩进长度是影响
自激振荡的最为重要的一个几何参数，在一定范围

内，减小缩进长度会增大自激振荡区域，再继续将

缩进长度减小到０，自激振荡区域会减小直到消
失，因此存在一个缩进长度使自激振荡强度达到最

强。周进等［６７－６８］的研究也表明，过大的缩进比会

引起液体流量的降低和液体喷注压降的振荡，因此

需要选择适当的缩进比。Ｉｍ等［７１－７２，７５，７７］也指出随
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着缩进长度的增加，气液相互作用加强，自激振荡

边界向右移动，自激振荡区域变大。

由于这些实验的研究条件不同，一些关键参

数的尺寸分布和试验工况不够细致，仅能得出一

些宏观的规律，未能得出一些关键的转折点，缺乏

合理表征缩进的变量。Ｙａｎｇ等［７８］提出用“缩进

角”替代缩进比，并指出喷嘴内部存在的三种流

动模型，即内部混合、临界混合和外部混合，如

图１５所示，为带缩进的液体中心气液同轴离心式
喷嘴自激振荡诱发机理的阐述奠定了基础。

Ｋａｎｇ［７３］、Ｂａｉ等［７９］和康忠涛等［８０］在前人研究的

基础上，进行了细致的实验研究，发现当喷雾接近

临界混合时，自激振荡就会发生，在临界混合下，

自激振荡强度最强，此时缩进角约等于液膜角，流

动模式偏离临界混合时，自激振荡都会被抑制，能

够较好地解释前人关于缩进对自激振荡影响的争

议。越来越多的研究证明缩进是影响自激振荡的

关键因素，但是有学者发现无缩进的喷嘴也会产

生自激振荡［８１］，这说明缩进可能是诱发自激振荡

的关键因素，但不是必要因素。

（ａ）内部混合
（ａ）Ｉｎｎｅｒｍｉｘｉｎｇ

（ｂ）临界混合
（ｂ）Ｃｒｉｔｉｃａｌｍｉｘｉｎｇ

（ｃ）外部混合
（ｃ）Ｏｕｔｅｒｍｉｘｉｎｇ

图１５　喷嘴缩进室内的流动形态［６］

Ｆｉｇ．１５　Ｆｌｏｗｐａｔｔｅｒｎｏｆｎｏｚｚｌｅｒｅｔｒａｃｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ［６］

气体环缝、内喷嘴出口壁厚和气核尺寸也是

影响喷雾自激振荡特性的重要因素。气体环缝增

大，会导致缩进室中的压力振荡随之减小［７９］，自

激振荡受到抑制且自激振荡区域变宽［６５］，振荡频

率随环缝宽度的增大而减小。Ｂａｉ等［７９］指出内喷

嘴出口壁厚影响气液的接触距离，内喷嘴壁厚增

加，气液间距增大，气液相互作用减弱，自激振荡

强度降低。康忠涛等［８０］发现气核尺寸会显著影

响自激振荡喷雾的形态，气核尺寸较大时自激振

荡喷雾呈“圣诞树”状，其振荡频率随缩进长度的

增加而呈现出“减小—增大—减小”的变化趋势；

而气核尺寸较小时喷雾呈“串”型，自激振荡频率

随缩进长度保持不变。

切向孔个数也会影响喷雾自激振荡特性，而

学界对其研究相对较少。Ｂａｚａｒｏｖ［６５］发现减少切
向孔的个数会增大自激振荡区域，但会减小自激

振荡的幅值。张新桥等［８２］通过对比单排和双排

切向孔对离心式喷嘴的喷雾特性，发现双排切向

孔使喷嘴雾化特性变差。

喷注工况在一定程度上决定了喷雾的自激振

荡特性，一般为获得具有一定推广价值的推进剂

流量对自激振荡的影响规律，常常采用推进剂动

量比（ｍｏｍｅｎｔｕｍｆｌｕｘｒａｔｉｏ，ＭＦＲ）和质量流量比
（ｇａｓｌｉｑｕｉｄｒａｔｉｏ，ＧＬＲ）以及气液雷诺数等无量纲
参数进行表征，其计算公式如下：

ＭＦＲ＝
ρｇＵ

２
ｇ

ρｌＵ
２
ｌ

（１）

ＧＬＲ＝
ρｇＵｇ
ρｌＵｌ

（２）

其中，ρｇ、ρｌ分别表示气体和液体密度，Ｕｇ、Ｕｌ分
别表示喷嘴出口处气体和液体的速度，ｍｇ、ｍｌ分
别表示气体和液体质量。通常来说，气液相对速

度、相对流量比、动量比、喷注压降、气液雷诺数之

间相互关联，影响密切，对于结构相同的喷嘴，改

变任何一项都会引起另外几项的变化。当自激振

荡发生时，液体动量起着阻尼器的作用，而气体动

量对于自激振荡有着促进作用，因此低液体速度、

高气体速度、低液体黏度更易激发自激振荡，自激

振荡边界将变大［６５，７５，７７］。由于气液速度与气液雷

诺数成正比关系，气体雷诺数增大，自激振荡变得

强烈，而增大液体雷诺数，自激振荡受到抑

制［７１－７２］。Ｂａｚａｒｏｖ［６５］指出随着气体压降增大，自激
振荡区域变宽；保持气体压降不变，增大液体压降，

自激振荡先出现后消失。黄玉辉等［６６，６９］发现自激

振荡区域随液体喷注压降增大而缓慢增大，随气体

喷注压降增大而逐渐消失，但在个别缩进下，随气

体喷注压降增大先消失再出现，最后消失。

·９·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４５卷

多种喷注工况下的自激振荡边界如图１６所
示，自激振荡的下边界呈斜抛物线形式或指数形

式；当气体流量较小时，自激振荡的上边界似乎是

向下的抛物线，而当液体的质量流量足够大时，则

近似为直线；对于超高频脉动，下边界和上边界彼

此大致平行［８３］。最新的研究表明，当喷嘴的缩进

足够大时，自激振荡边界将会出现间断现象，如

图１７所示，即随着气体流量的增加，自激振荡将
会先出现再消失，而当气体流量进一步增加时，自

激振荡将再次出现［８４］。曹鹏进等［８５］通过数值仿

真也发现随着气液比的增加，自激振荡先出现再

消失再出现。并且发现喷嘴产生自激振荡时，液

膜与壁面之间产生“喉部”，使气体加速。而自激

振荡频率随气体雷诺数增大而略有增大，随液体

雷诺数增大而迅速增大，其频率范围为 ２～
４ｋＨｚ［７５］。但是也有研究表明，当液体的质量流
量足够大时，随着气体雷诺数的增加，喷雾振荡会

从高频脉动（约 ３ｋＨｚ）转变为超高频脉动（８～
９ｋＨｚ），如图１８所示［８３］。

图１６　多种喷注工况下自激振荡边界［８３］

Ｆｉｇ．１６　Ｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｂｏｕｎｄａｒｙａｔｖａｒｉｏｕｓｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［８３］

图１７　自激振荡边界间断现象［８４］

Ｆｉｇ．１７　Ｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｂｏｕｎｄａｒｙｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ［８４］

（ａ）液体雷诺数对频率的影响
（ａ）ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｖｅｒｓｕｓｌｉｑｕｉｄＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ

（ｂ）气体雷诺数对频率的影响
（ｂ）ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｖｅｒｓｕｓｇａｓＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ

图１８　液／气雷诺数与自激振荡频率的关系［８３］

Ｆｉｇ．１８　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｌｉｑｕｉｄ／ｇａｓＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ［８３］

由于液体火箭发动机实际工作在高背压环境

下，研究背压对自激振荡的影响具有现实工程意

义。Ｂａｚａｒｏｖ［６５］率先进行了理论分析，认为增大背
压会减小自激振荡边界，但是会增大自激振荡强

度。Ｉｍ等［７１］指出随着背压增大，气动阻力增大，

液膜表面波衰减，气液相互作用减弱，自激振荡被

抑制，自激振荡边界减小。Ｂａｉ等［８６］总结了前人

的工作，通过研究缩进室内的流动方式，认为背压

增大，液膜从外混转变为临界混合，最终发展为内

混，当处于临界混合时，自激振荡最强，因此自激

振荡首先被增强，然后被抑制。

推进剂物性对喷雾自激振荡的边界影响也较

为显著，Ｉｍ等 ［７２］使用不同环缝气体（氮气、氦

气、氩气），发现当气液动量保持不变时，自激振

·０１·
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荡的边界存在显著变化。如果将气液动量作为判

断自激振荡是否发生的标准，那么在相同动量下，

三种气体产生自激振荡的边界必然相同，因此，气

液动量不能成为判断自激振荡边界的标准。

２．１．３　液体中心式同轴离心喷嘴自激振荡的产
生机理

对于自激振荡的产生机理，国内外学者结合

实验与数值模拟，对其展开了研究。认为喷嘴产

生自激振荡的影响机制主要包括气核共振机

理［６６，６９］、液膜表面波机理［６，７１－７２，８０，８７－８８］、临界混

合机理［７３，７９，８３，８６］、涡脱落机理［８９］等。

黄玉辉等［６６，６９］认为气流进入环缝时需要拐

过一个锐角，锐角处的涡的脱落和破碎会引起压

力振荡，并且会向下游传递，当它与液体喷嘴出口

处的气涡产生共振时，产生自激振荡。从理论模

型得出的气核固有频率和自激振荡发生时的气流

流速与实验相一致，随着缩进长度的变化，气核和

环形通道的固有频率均发生变化，因此自激振荡

也随之改变。

Ｉｍ等［７１－７２］将通过激光系统测量和线性稳定

性分析得到的液膜主波频率与自激振荡频率进行

归一化处理，得出二者在高液体速度下显示出较

好的一致性，因此他认为自激振荡是由主导表面

波引起的。由于气核尺寸会显著影响喷雾形态，

因此不同气核尺寸下表面波的破碎机理也不同。

气核尺寸较小时，如图１９（ａ）、图１９（ｂ）所示，由
于主导表面波的发展，周期性地出现膜厚较小的

和较大的区域，较薄的液膜被高速气流撕裂，而较

厚的部分则被气流推挤到喷雾中心，聚集成大液

块，因此主导表面波在一个周期内仅会产生一次

（ａ）没有气体时锥形液膜的破碎示意图
（ａ）Ｂｒｅａｋｕｐｏｆｔｈｅｓｗｉｒｌｉｎｇｌｉｑｕｉｄｓｈｅｅｔｓｗｉｔｈｏｕｔ

ｔｈｅａｎｎｕｌａｒｇａｓ

喷雾自激振荡［７１－７２］；气核尺寸较 大时，如

图１９（ｃ）所示，自激振荡主要受液膜上波峰波谷
位置的影响，气体像吹泡泡一样将波谷位置的表

面积吹大直至破碎成液丝，因此喷雾自激振荡主

要由液膜外表面波引起［８０］。Ｅｂｅｒｈａｒｔ等［８７－８８］通

（ｂ）小气核尺寸下自激振荡机理
（ｂ）Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｍａｌｌｇａｓｃｏｒｅｓｉｚｅ

（ｃ）大气核尺寸下自激振荡机理
（ｃ）Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｗｉｔｈｌａｒｇｅｇａｓｃｏｒｅｓｉｚｅ

图１９　不同气核尺寸对自激振荡形成机理的影响［７１，８０］

Ｆｉｇ．１９　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｓｃｏｒｅｓｉｚｅｏｎｔｈｅ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎ［７１，８０］

过实验发现ＫＨ（ＫｅｌｖｉｎＨｅｌｍｈｏｌｔｚ）不稳定波速和
自激振荡的波速一致，认为 ＫＨ不稳定是引起自
激振荡的原因。然而，ＫＨ不稳定与液膜表面波
是密切相关的，因此康忠涛认为产生自激振荡的

真正原因是 ＫＨ不稳定［６］。他认为当 ＫＨ涡的
强度大到足够克服液体惯性时，自激振荡才会发

生，并且当喷雾处于临界混合时会增强 ＫＨ涡，
以至于临界混合时自激振荡最强。

临界混合机理［７３，７９，８３，８６］是基于 Ｙａｎｇ提出的
“缩进角”理论，在２１２节已有表述，在此不再
赘述。临界混合机理认为当液膜角等于缩进角

时，喷嘴内部流动处于临界混合状态，液膜会周期

性地阻塞气体环缝通道，从而引起缩进室内压力

周期性振荡。临界混合机理能够在一定范围内较

好地解释带缩进的液体中心气液同轴离心式喷嘴

自激振荡产生和维持的原因。

Ｃｈｕ等［８９－９０］和Ｒｅｎ等［９１－９２］通过三维全尺寸

数值仿真研究了无缩进喷嘴的雾化特性，认为自

激振荡可能与涡脱落过程有关，如图２０所示。高

·１１·
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速气流在液膜上引起强烈的表面波，并在最薄的

区域穿透液膜，而气体则从液膜中撕下环形液膜。

喷雾锥中的旋涡从液膜中散发出来，并随环形液

膜向下游移动；然后，在上游产生新涡。

（ａ）无缩进下自激振荡机理
（ａ）Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｗｉｔｈｏｕｔｒｅｃｅｓｓ

（ｂ）缩进下自激振荡机理
（ｂ）Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｗｉｔｈｒｅｃｅｓｓ

图２０　涡脱落机理［８９］

Ｆｉｇ．２０　Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｖｏｒｔｅｘｓｈｅｄｄｉｎｇ［８９］

Ｂａｉ等［８４，９３］总结了前人的研究，认为自激振

荡的机理有两种，即基于临界混合机理的阻塞效

应，该机理可以较好地解释较小缩进和较大缩进

小动量比下自激振荡的产生机理。对于较大缩进

下大动量比自激振荡产生的原因，则认为是环形

气流对液膜的挤压作用造成的，从前面的分析可

以看出，缩进并不是自激振荡产生的必要因素。

临界混合机理可以直观地解释缩进引起自激振荡

的机理，但对于无缩进喷嘴的自激振荡，该机理不

再适用，具有局限性，因此需要深入开展无缩进下

自激振荡机理的研究。其次，对于自激振荡下的

ＫＨ不稳定频率无法获取，若能获取自激振荡下
的ＫＨ不稳定频率将会是对表面波机理最有力
的证明，并且表面波机理的适用性更强，能够解释

有无缩进下喷嘴自激振荡的深层原因。最后，Ｂａｉ
等发现的两种类型的自激振荡的产生机理之间是

否有深层次的联系仍需要进一步研究。

２．２　气体中心式同轴离心喷嘴自激振荡

学界对于气体中心式同轴离心喷嘴的研究较

少，并且大部分局限在对实验现象的阐述上，对自

激振荡机理的探究仍然匮乏。Ｃｈｏｉ等［９４］通过实

验研究，提出喷雾的三种破碎方式，即Ｒａｙｌｅｉｇｈ破
碎气泡破碎以及振荡破碎，喷雾振荡的原因是气

液速度差增大，液膜表面波振幅增加。Ｓｉｖａｋｕｍａｒ
等［９５］指出喷雾自激振荡频率为１０００～２０００Ｈｚ，
并且随气体速度增加而增加，而与液体速度无关，

这与液体中心式同轴离心喷嘴存在显著差别。徐

顺［９６］则发现自激振荡频率与气体雷诺数成正比

关系，而与液体雷诺数无关，其自激振荡频率范围

为３０～７００Ｈｚ。并分析了无缩进下自激振荡的
产生机理，认为是气体对液膜的引射作用，导致液

膜周期性地聚合与扩张，从而产生自激振荡。

２．３　液液同轴离心式喷嘴自激振荡

国内外对液液同轴离心式喷嘴的研究相对较

少，并且大多数研究都是关注喷雾特性［１５，９７－９９］和

液膜流动特性［９７－１０４］，盛立勇等［１０５］对此做了详细的

综述，在此不再赘述。对于自激振荡的研究则更少。

（ａ）液膜分离
（ａ）Ｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

　　 （ｂ）液膜聚合
（ｂ）Ｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍｍｅｒｇｉｎｇ

图２１　液膜的聚合与分离［１０２］

Ｆｉｇ．２１　Ｍｅｒｇｅｄａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍ［１０２］

Ｒａｇｈｕｎａｎｄａｎ等［１００］和 Ｓｉｖａｋｕｍａｒ等［１０２－１０３］根

据内外喷嘴液膜韦伯数将锥形液膜的形态划分为

聚合状态、分离状态、滞后状态以及自激振荡状

态。而自激振荡状态是指内外液膜在分离聚合状

态之间周期性切换，如图２１所示，并且只有在外
喷嘴韦伯数低于５０时，自激振荡才会发生，自激
振荡频率与内喷嘴韦伯数成正比。

·２１·



　第３期 姜传金，等：液体火箭发动机离心式喷嘴振荡喷雾特性现状和发展趋势

３　喷雾振荡与燃烧稳定性之间的关系

由于全尺寸火箭发动机热试成本过高，学

界针对燃烧火焰对压力扰动的响应的研究极

少，但在燃气轮机领域，已经开展了大量研究工

作，一些结论可能对液体火箭发动机的研究工

作具有启发意义。Ｄｕｒｏｘ等［１０６］指出当供应系统

振荡时，气体射流和周围环境气体之间的剪切

作用产生的涡旋导致了火焰面的褶皱。Ｂｉｒｂａｕｄ
等［１０７］发现火焰面的褶皱会引起流场振荡与供

应系统的压力振荡相互之间产生竞争，这会显

著影响燃烧流场和火焰的不稳定释热。Ｙｉ
等［１０８］通过实验证明放热率振荡主要是由瞬时

燃料流速的变化引起的，而不是由液滴尺寸和

分布的变化引起的。Ｔｈｕｍｕｌｕｒｕ等［１０９］分析了供

应系统振荡下的火焰动力学，认为其由气流振

荡，振荡湍流火焰面的发展，火焰稳定，后台阶、

气体射流、旋流和剪切流动的不稳定性叠加而

成。并且这几个过程同时发生、同时影响火焰

响应，存在相互竞争的关系，受振荡频率、振幅

和火焰稳定动力学影响。

国内外对于以液体火箭发动机喷雾振荡和

燃烧稳定性为背景的研究已经进行了初步的探

索，取得了一定阶段性的成果。黄玉辉等［６６，６９］

通过理论分析认为自激振荡极有可能诱发高频

不稳定燃烧，但该推断仍需进一步证实。Ｉｍ
等［７１］指出自激振荡会导致燃烧室中的释热振荡

与燃烧不稳定性的第一切向模式的频率相同，

从而增强不稳定燃烧。尕永婧等［１１０］研究了雾

化角对液体火箭发动机燃烧室压力振荡的影

响，发现当雾化角处于某一临界值时，容易出现

迅速燃烧的可燃气团，引起燃烧室温度和压力

的剧烈振荡，一旦压力振荡与燃烧室声学特性

耦合，就会导致不稳定燃烧。而当喷雾振荡时，

会引起喷雾质量流量和雾化锥角的周期性振

荡。Ｂａｉ等［１１１］通过实验研究了自激振荡喷雾的

燃烧特性，发现自激振荡出现时，集液腔的压力

和火焰以相同的频率振荡，因此认为自激振荡

是火焰和集液腔压力振荡的根本原因。此外，

只有当自激振荡频率与燃烧室的第一纵向模态

固有频率耦合时，自激振荡才会引起燃烧室压

力振荡。Ｒｅｎ等［９１－９２］通过数值模拟发现自激振

荡发生时，会诱发中心气核压力振荡，其频率与

自激振荡频率一致。中心气核的压力振荡可能

与燃烧室声学特性耦合，诱发不稳定燃烧。

Ｍｅｒｙ等［１１２］设计了超高幅声学振荡装置，发现当

横向声学振荡频率接近射流的射流特征频率

时，将增大射流锥角。此外，中等幅度的声学振

荡会增强二次雾化与蒸发速率；产生的较小液

滴的蒸发和释热与压力波动同步，导致放热产

生振荡［１１３］。Ｈａｒｄｉ等［１１４］通过实验发现，在接近

真实高频不稳定燃烧的一阶横向声学振荡下，

射流的破碎长度最多减小７０％，这导致火焰更
靠近喷注面板。Ｒｏａ等［１１５］指出对于受到声学扰

动的火焰，仍然存在对射流波动的放大机制，对

称的压力振荡会引起轴对称的流量波动和波动

放大效应，不对称的压力振荡将会导致波动锯

齿状放大。Ｇｅｊｊｉ等［１１６］指出火焰在燃烧室的一

阶频率和二阶频率下分别呈现不对称和对称的

涡脱落，从低振幅转变到高振幅将提高混合效

率，火焰长度更短。

４　总结

学界对于液体火箭发动机离心式喷嘴的定常

雾化特性已经进行了充分研究，但是液体火箭发

动机真实工作时处于高温高压的环境下，这导致

离心式喷嘴的工作过程与常温常压下显著不同。

对于振荡喷雾的雾化特性已经做了大量的工作，

但仍然不系统。

喷雾对受激振荡的响应包括两个方面：上

游供应系统压力振荡引起的喷雾振荡；燃烧室

压力变化引起的背压振荡。以往的研究主要针

对前者，对于背压振荡则主要集中于同轴剪切

式喷嘴的研究，考虑了横向声波干扰对其的影

响，在冷试方面，国内西安航天动力所做了大量

研究，李佳楠等［６２］对此进行了综述；热试方面，

国外进行了大量研究，相关内容总结在第３节。
但是对离心式喷嘴雾化影响的研究较少，并且

大多集中于单组元离心式喷嘴，对于工况、结构

参数等对供应系统压力振荡的影响已较为深

入，考虑了 Ｋｌｙｓｔｒｏｎ效应、响应频率、气核形态、
相位幅频等因素，发展了一系列的线性理论模

型。而对液体火箭发动机中使用较为广泛的气

液同轴离心式喷嘴和液液同轴离心式喷嘴的研

究很少，缺乏对其核心参数的认识，尚未建立相

关的理论模型。其次，液体火箭发动机实际工

作环境为高温高压的超临界状态，与低温液体

在超临界和亚临界环境下喷雾的非定常特性存

在显著差别。在超临界环境下，气液界面不复

存在，液体的表面张力和蒸发潜热都趋于零，成

为均相体系。现有的研究则集中在常温常压的

亚临界环境，这与火箭发动机的实际工作环境

·３１·
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不符，得出的结论对于实际工程的指导意义较

小。再者，高精度的数值模拟工作仍未开展，现

有研究基本采用实验与理论分析的方法，欠缺

数值模拟工作，全面把握喷雾受激振荡的非定

常雾化特性，进一步建立非定常雾化模型以及

燃烧响应模型任重而道远。

制约着背压振荡实验发展的因素是高频率高

幅值燃烧室反压脉动装置，研究大多采用声学喇

叭提供驻波扰动，但在高背压环境下产生的扰动

频率与扰动强度较低，难以模拟发动机真实工作

环境下的燃烧室压力振荡。也有学者通过动力学

分析将燃烧室背压振荡等价为上游压力振荡，但

仍需解决背压振荡影响上游压力过程中的相位滞

后问题。

学界对液体火箭发动机中液体中心气液同轴

离心式喷嘴自激振荡已经开展了大量研究，对喷

嘴自激振荡特性、自激振荡机理、自激振荡与燃烧

稳定性等方面取得了阶段性的成果。但是对于喷

嘴核心结构及工作参数对自激振荡的影响尚不明

晰，缩进对自激振荡的影响还未达成一致，环缝宽

度与内喷嘴壁厚对自激振荡的影响研究还不够充

分，其认识仍存在局限性，缺乏可以表征自激振荡

边界的无量纲变量或公式。因此，有必要研究喷

嘴核心结构及工作参数对自激振荡的影响规律，

建立喷嘴自激振荡边界和无量纲判定准则，以优

化喷嘴结构设计。

对于自激振荡诱发机理的结论还远未达成一

致，自激振荡的自持机制仍不清晰，自激振荡发生

时气液的相互作用也未充分阐述；喷嘴自激振荡

与气核、喷嘴结构的声学特性之间的相互作用关

系还很模糊。因此，需要进一步全面深入研究自

激振荡的诱发和自持机理，对于多因素作用下喷

嘴自激振荡的产生机理进行探索，获得喷嘴气体

环缝、中心气核等声学特性和喷雾自激振荡之间

的耦合关系。

国内外关于振荡喷雾对燃烧稳定性的影响已

经开展了部分研究，主要集中在横向声波扰动对

燃烧稳定性的影响，但对于自激振荡的热试研究

仍不足。当喷雾振荡时火焰会产生相同频率的振

荡，甚至会激发不稳定燃烧。因此开展对燃烧状

态下喷雾自激振荡对喷雾特性、火焰结构及燃烧

流场的影响规律的探索，有助于揭示自激振荡诱

发不稳定燃烧的振荡传递路径及主导机制，从而

建立自激振荡诱导不稳定燃烧的判别准则，为实

现抑制燃烧不稳定提供指导。
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［３４］　ＢＡＺＡＲＯＶＶＧ．Ｌｉｑｕｉｄｉｎｊｅｃｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．Ｍｏｓｃｏｗ：

Ｍａｓｈｉｎｏｓｔｒｏｅｎｉｅ，１９７９．

［３５］　ＢＡＺＡＲＯＶＶＧ，ＹＡＮＧＶ．Ｌｉｑｕｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ

ｉｎｊｅｃｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，

１９９８，１４（５）：７９７－８０６．

［３６］　ＢＡＺＡＲＯＶＶＧ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｉｎｊｅｃｔｏｒｓｆｏｒｓｅｌｆｓｕｓｔａｉｎｉｎｇｏｆ
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ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｓｓｔａｂｉｌｉｔｙ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４２ｎｄ

ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥ ＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆

Ｅｘｈｉｂｉｔ，２００６．

［３７］　ＦＵＱ Ｆ，ＹＡＮＧ Ｌ Ｊ，ＷＡＮＧ Ｘ Ｄ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙ ｏｆｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａ ｌｉｑｕｉｄ ｓｗｉｒｌ

ｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１０，２６（１）：

９４－１０１．

［３８］　薛帅杰，刘红军，洪流，等．厚液膜敞口型离心喷嘴动力

学特性试验［Ｊ］．航空学报，２０１８，３９（１２）：１６６－１７６．

ＸＵＥＳＪ，ＬＩＵＨ Ｊ，ＨＯＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｎｏｐｅｎｅｎｄｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｗｉｔｈ

ｔｈｉｃｋｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０１８，３９（１２）：１６６－１７６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［３９］　ＦＵＱＦ，ＹＡＮＧＬＪ，ＱＵＹＹ，ｅｔａｌ．Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｎ

ｔｈｅｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｎｏｐｅｎｅｎｄｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１１，２７（５）：９２９－９３６．

［４０］　ＡＭＩＮＩＧ．Ｌｉｑｕｉｄｆｌｏｗ ｉｎａｓｉｍｐｌｅｘｓｗｉｒｌｎｏｚｚｌｅ［Ｊ］．

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｕｌｔｉｐｈａｓｅ Ｆｌｏｗ， ２０１６， ７９：

２２５－２３５．

［４１］　ＫＨＩＬＴ，ＫＩＭ Ｓ，ＫＩＭ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｓｐｒａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｓｉｍｐｌｅｘｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｗｉｔｈｌｏｗ ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

ｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｉｎｆｅｅｄｌｉｎｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＬＬＡＳＳＫｏｒｅａ，２００７．

［４２］　ＣＨＥＮＧＰ，ＬＩＱＬ，ＫＡＮＧＺＴ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｉｎｎｅｒ

ｆｌｏｗａｎｄｓｐｒａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｐｒｅｓｓｕｒｅｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｔｏ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｉｎｓｕｐｐｌｙｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，

２０１９，１５４：８２－９１．

［４３］　ＡＨＮＢ，ＩＳＭＡＩＬＯＶＭ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｈｙｄｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｕｌｓａｔｏｒ

ｏｎａｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４５ｔｈＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／

ＳＡＥ／ＡＳＥＥＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆Ｅｘｈｉｂｉｔ，２００９．

［４４］　杨立军，富庆飞．由喷嘴连接的燃烧室到供应系统压力

振荡传递过程研究［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（５）：

１１８２－１１８６．

ＹＡＮＧＬＪ，ＦＵＱＦ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ

ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｆｒｏｍ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｔｏｐｉｐｅｌｉｎｅｔｈｒｏｕｇｈ

ｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００９，２４（５）：

１１８２－１１８６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４５］　杨立军，富庆飞．喷嘴对供应系统到燃烧室压力振荡传

递幅频特性的影响［Ｊ］．航空动力学报，２００８，２３（２）：

３０５－３１０．

ＹＡＮＧＬＪ，ＦＵＱＦ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｊｅｃｔｏｒｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ

ａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｆｒｏｍ ｐｉｐｅｌｉｎｅ ｔｏ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００８，

２３（２）：３０５－３１０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［４６］　ＲＩＣＨＡＲＤＳＯＮＲ，ＰＡＲＫＨ，ＣＡＮＩＮＯＪ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆａｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｃ］／／

Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ ４３ｒｄ ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥ Ｊｏｉｎｔ

ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆Ｅｘｈｉｂｉｔ，２００７．

［４７］　ＩＳＭＡＩＬＯＶＭ，ＨＥＩＳＴＥＲＳＤ．Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｏｃｋｅｔ

ｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ，ｐａｒｔⅡ：ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１１，２７（２）：４１２－４２１．

［４８］　ＩＳＭＡＩＬＯＶＭ，ＨＥＩＳＴＥＲ Ｓ．Ｏｎｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｏｃｋｅｔＳｗｉｒｌ＼ｒ＼ｎＩｎｊｅｃｔｏｒｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

４６ｔｈＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆

Ｅｘｈｉｂｉｔ，２０１０．

［４９］　ＩＳＭＡＩＬＯＶＭ，ＨＥＩＳＴＥＲＳＤ．Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｏｃｋｅｔ

ｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ，ｐａｒｔⅠ：ｗａｖｅｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｓｏｎａｎｃｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１１，２７（２）：４０２－４１１．

［５０］　ＩＳＭＡＩＬＯＶＭ，ＨＥＩＳＴＥＲＳ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｃｌａｓｓｉｃａｌ

ｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４５ｔｈＡＩＡＡ／

ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ＆

Ｅｘｈｉｂｉｔ，２００９．

［５１］　ＰＡＲＫＫＳ，ＨＥＩＳＴＥＲＳＤ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｄｒｏｐｓｉｚｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｐｒｏｄｕｃｅｄ ｂｙｐｒｅｓｓｕｒｅｓｗｉｒｌａｔｏｍｉｚｅｒｓ［Ｊ］．

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｕｌｔｉｐｈａｓｅＦｌｏｗ，２０１０，３６（１）：

１－１２．

［５２］　ＰＡＲＫＫＳ，ＨＥＩＳＴＥＲＳＤ．Ｏｎｔｈｅｐａｒａｌｌｅｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｕｎｓｔｅａｄｙ

ＢＥＭ ｐｒｏｂｌｅｍｓｗｉｔｈｖａｒｉａｂｌｅｍｅｓｈｓｉｚｅ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

ＡｎａｌｙｓｉｓｗｉｔｈＢｏｕｎｄａｒｙＥｌｅｍｅｎｔｓ，２０１０，３４（３）：２８９－２９６．

［５３］　ＺＡＫＨＡＲＯＶ Ｓ， ＲＩＣＨＡＲＤＳＯＮ Ｒ， ＨＥＩＳＴＥＲ Ｓ．

Ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｒｏｗｓｏｆ

ｔａｎｇｅｎｔｉａｌｃｈａｎｎｅｌｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４２ｎｄＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／

ＳＡＥ／ＡＳＥＥＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆Ｅｘｈｉｂｉｔ，２００６．

［５４］　ＹＡＮＧＡＬ，ＹＡＮＧＳＲ，ＸＵＹＦ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｉｏｄｉｃａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｉｍｐｌｅｘｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｉｎｄｕｃｅｄｂｙｋｌｙｓｔｒｏｎ

ｅｆｆｅｃｔ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，３１（５）：

１０６６－１０７４．

［５５］　ＡＨＮＢ，ＩＳＭＡＩＬＯＶＭ，ＨＥＩＳＴＥＲＳＤ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙ

ｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｕｓｉｎｇａｈｙｄｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ

ｐｕｌｓａｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１２，

２８（３）：５８５－５９５．

［５６］　ＪＩＮＹ，ＹＯＯＮＨＧ．Ｓｔｕｄｙｏｎｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆａｓｃｒｅｗ

ｔｙｐｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｕｎｄｅｒｌｏｗ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐｒａｙａｎｄＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１３，５（４）：２９１－３０８．

［５７］　ＹＡＮＧＬＪ，ＦＵ Ｑ Ｆ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｔｈｅ

ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｇａｓｌｉｑｕｉｄｃｏａｘｉａｌｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎａｎｄＰｏｗｅｒ，２０１１，２７（１）：１４４－１５０．

［５８］　康忠涛，王振国，李清廉，等．压力振荡对气液同轴离心

式喷嘴自激振荡的影响［Ｊ］．航空学报，２０１８，３９（６）：

７２－８３．

ＫＡＮＧＺＴ，ＷＡＮＧＺＧ，ＬＩＱＬ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ ｏｎ ｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎ ｏｆｇａｓｌｉｑｕｉｄ ｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ
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ＭｕｌｔｉｐｈａｓｅＦｌｏｗ，２０２０，１２２：１０３１４０．

［８０］　康忠涛，张新桥，成鹏，等．气核尺寸对气液同轴离心式

喷嘴自激振荡的影响［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（１２）：

３２８３－３２９２．

ＫＡＮＧＺＴ，ＺＨＡＮＧＸＱ，ＣＨＥＮＧＰ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｇａｓ

ｃｏｒｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｎｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｏｆｇａｓｌｉｑｕｉｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ

ｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，

３５（１２）：３２８３－３２９２．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８１］　ＳＡＳＡＫＩＭ，ＳＡＫＡＭＯＴＯ Ｈ，ＴＡＫＡＨＡＳＨＩＭ，ｅｔａｌ．

Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｓｔｕｄｙｏｆｒｅｃｅｓｓｅｄａｎｄｎｏｎｒｅｃｅｓｓｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ

ｉｎｊｅｃｔｏｒｓ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ ｏｆ３３ｒｄ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，１９９７．

［８２］　张新桥，沈赤兵，李清廉，等．切向孔单／双排布局对离

心式喷嘴锥形液膜雾化特性影响［Ｊ］．推进技术，２０１６，

３７（１１）：２１４２－２１４９．

ＺＨＡＮＧＸＱ，ＳＨＥＮＣＢ，ＬＩＱＬ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅ

ｒｏｗ／ｄｕａｌｒｏｗ ｌａｙｏｕｔｏｆｔａｎｇｅｎｔｉａｌｈｏｌｅｓｏｎ ａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏｎｉｃａｌｓｈｅｅｔｓ ｅｍａｎａｔｉｎｇ ｆｒｏｍ ｓｗｉｒｌ

ａｔｏｍｉｚｅｒ［Ｊ］． ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１６，

３７（１１）：２１４２－２１４９．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８３］　ＢＡＩＸ，ＬＩＱＬ，ＣＨＥＮＧＰ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｓｅｌｆ

ｐｕｌｓａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｆｏｒａｌｉｑｕｉｄｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ

ｉｎｊｅｃｔｏｒｗｉｔｈｒｅｃｅｓｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１８，１５１：

５１１－５２１．

［８４］　ＢＡＩＸ，ＣＡＯＰＪ，ＬＩＱＬ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｂｒｅａｋｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｏｆ

ｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｆｏｒｌｉｑｕｉｄｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ［Ｊ］．

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｕｌｔｉｐｈａｓｅ Ｆｌｏｗ， ２０２１， １４２：

１０３７０８．　
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［８５］　曹鹏进，白晓，成鹏，等．气液比对气液同轴离心式喷嘴

缩进室内流动过程的影响［Ｊ］．推进技术，２０２２，４３（１）：

２１３－２２３．

ＣＡＯＰＪ，ＢＡＩＸ，ＣＨＥＮＧＰ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｇａｓｌｉｑｕｉｄ

ｒａｔｉｏｏｎｉｎｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｇａｓｌｉｑｕｉｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌ

ｉｎｊｅｃｔｏｒｉｎ ｒｅｃｅｓｓｃｈａｍｂｅｒ［Ｊ］． ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２２，４３（１）：２１３－２２３．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［８６］　ＢＡＩＸ，ＣＨＥＮＧ Ｐ，ＳＨＥＮＧ Ｌ Ｙ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆ

ｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｎ ｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆｌｉｑｕｉｄ

ｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＭｕｌｔｉｐｈａｓｅＦｌｏｗ，２０１９，１１６：２３９－２４９．

［８７］　ＥＢＥＲＨＡＲＣＪ，ＬＩＮＥＢＥＲＲＹＤＭ，ＦＲＥＤＥＲＩＣＫＲＡ．

Ｄｅｔａｉｌｉｎｇｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｓｆｏｒａｓｗｉｒｌ

ｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｅｌｅｍｅｎｔ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４９ｔｈＡＩＡＡ／

ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１３．

［８８］　ＥＢＥＲＨＡＲＴ Ｃ， ＬＩＮＥＢＥＲＲＹ Ｄ， ＦＲＥＤＥＲＩＣＫ Ｒ．

Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔｈｒｏｔｔｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｏｎｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｒｏｃｋｅｔ

ｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］／／Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４８ｔｈＡＩＡＡ／

ＡＳＭＥ／ＳＡＥ／ＡＳＥＥ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ＆

Ｅｘｈｉｂｉｔ，２０１２．

［８９］　ＣＨＵＷ，ＬＩＸＱ，ＴＯＮＧＹＨ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ

ｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｇａｓｌｉｑｕｉｄｒａｔｉｏｏｎｔｈｅｓｐｒａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｌｉｑｕｉｄｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，

２０２０，１７５：２０４－２１５．

［９０］　ＣＨＵＷ，ＲＥＮＹＪ，ＴＯＮＧＹＨ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｆ

ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｏｆａｌｉｑｕｉｄｃｅｎｔｒｅｄ

ｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｕｌｔｉｐｈａｓｅ

Ｆｌｏｗ，２０２１，１３９：１０３６２６．

［９１］　ＲＥＮ Ｙ Ｊ，ＣＨＵ Ｗ，ＴＯＮＧ Ｙ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｓｐｒａｙｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｌｉｑｕｉｄ

ｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２１，１１２：１０６５９３．

［９２］　ＲＥＮＹ Ｊ，ＧＵＯ Ｋ Ｋ，ＺＨＡＯ ＪＦ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｓｐｒａｙｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｌｉｑｕｉｄ

ｃｅｎｔｅｒｅｄ ｓｗｉｒｌ ｃｏａｘｉａｌ ｉｎｊｅｃｔｏｒ ｗｉｔｈ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｒｅｃｅｓｓ

ｌｅｎｇｔｈｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｕｌｔｉｐｈａｓｅＦｌｏｗ，２０２１，

１３８：１０３５９２．

［９３］　ＣＡＯＰＪ，ＢＡＩＸ，ＬＩＱＬ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ

ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｂｒｅａｋｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｏｆｓｅｌｆｐｕｌｓａｔｉｏｎｆｏｒｌｉｑｕｉｄ

ｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＺｈｅｊｉａｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳＣＩＥＮＣＥＡ，２０２２，２３（２）：１４０－１５５．

［９４］　ＣＨＯＩＣＪ，ＬＥＥＳＹ，ＳＯＮＧＳＨ．Ｄｉｓｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｏｆａｎｎｕｌａｒ

ｌｉｑｕｉｄｓｈｅｅｔｗｉｔｈｃｏｒｅａｉｒｆｌｏｗｍｏｄｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ，１９９７，

２４（１／２／３）：３９９－４０６．

［９５］　ＳＩＶＡＫＵＭＡＲＤ，ＫＵＬＫＡＲＮＩＶ．Ｒｅｇｉｍｅｓｏｆｓｐｒａｙｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｉｎｇａｓｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌａｔｏｍｉｚｅｒｓ［Ｊ］．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎ

Ｆｌｕｉｄｓ，２０１１，５１（３）：５８７－５９６．

［９６］　徐顺．气体中心型气液同轴离心式喷嘴动态雾化特性研

究［Ｄ］．长沙：国防科技大学，２０１６．

ＸＵＳ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｐｒａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅ

ｇａｓｃｅｎｔｅｒｅｄｓｗｉｒｌｃｏａｘｉａｌｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：Ｎａｔｉｏｎａｌ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［９７］　王尧．液体同轴旋转射流破碎与雾化特性的实验研

究［Ｄ］．北京：北京交通大学，２０１６．

ＷＡＮＧＹ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎｂｒｅａｋｕｐａｎｄａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ
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１２０３．　

［９９］　丁佳伟．液／液同轴旋转射流稳定性及液膜破碎机理研

究［Ｄ］．北京：北京交通大学，２０１７．
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