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超声速气流中液体横向射流一次破碎过程
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摘　要：发展显微成像方法获得空间分辨率为１５７μｍ／ｐｉｘｅｌ的近场射流瞬态图像，分析超声速气流中液
体横向射流表面波演化规律。采用流体体积法获得射流的三维形态及近场流场特征，研究近场流场结构及

气液作用。射流的一次破碎过程主要有表面破碎和液柱破碎。其中表面破碎由气液剪切引起的ＫＨ不稳定
主导，液柱破碎由气液加速引起的ＲＴ不稳定主导；射流柱表面局部压力的脉动是诱导产生射流迎风面表面
波并促使其沿射流方向发展的主要原因；射流柱与超声速气流作用形成背风面回流，近壁面液雾主要由表面

破碎及背风面回流输运的液滴组成。
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　　超燃冲压发动机燃烧室内气流为超声速气
流，燃料驻留时间为毫秒级，燃料的快速雾化和混

合对发动机性能有重要影响［１－３］。燃烧室局部当

量比对火焰分布、燃料释热和燃烧性能有显著影

响［４］，增强燃料的混合是提高发动机燃烧性能的

关键［５］。

目前，超声速气流中液体横向射流气液混合

特性仍缺少实验研究。射流混合特性的数值预测

主要采用基于 ＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅ体系的离散相方
法［６－１０］。该方法对射流穿透深度的预测效果较

好，但液滴直径及速度、展向分布的预测与实验结

果仍存在较大误差［１０］。主要原因在于该方法将

连续液柱简化为液滴群，忽略了连续液柱与来流

的相互影响，仿真精度对初始液滴分布的准确性

依赖很大。明晰射流一次破碎的物理过程，建立

射流破碎模型，是提高射流雾化及混合特性预测

精度的关键。

超声速来流中近场液柱变形尺度大，气动加

速剧烈，射流柱与流场相互作用形成复杂波系和

流场结构［１１］。超声速气流中液态横向射流一次

破碎的研究认为射流迎风面表面波是导致射流破

碎的主要机理［１２－１５］。Ｙａｎｇ等［１２］、Ｗｕ等［１６］分别

采用脉冲激光背景成像（ＰｕｌｓｅｄＬａｓｅｒＢａｃｋｇｒｏｕｎｄ
Ｉｍａｇｉｎｇ，ＰＬＢＩ）和全息成像方法获得了清晰的近
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场射流或液雾图像，分析了射流迎风面的表面波

的发展演化规律。Ｓｃｈｅｔｚ等［１４］采用脉冲光背景

成像方法研究了表面波的发展过程，研究指出加

速度波是横向射流破碎最可能的主导机理。Ｘｉａｏ
等［１７］采用基于大涡模拟（ＬａｒｇｅＥｄｄｙＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，
ＬＥＳ）的复合水平集和流体体积方法（Ｃｏｕｐｌｅｄ
ＬｅｖｅｌＳｅｔａｎｄＶｏｌｕｍｅＯｆＦｌｕｉｄ，ＣＬＳＶＯＦ）对 Ｍａ＝
１８６气流中的０１ｍｍ水射流进行数值研究，采
用等效Ｗｅ数分析了表面波主导机理。现有研究
初步分析了射流破碎过程中的表面波特征，但表

面波产生机理仍未清晰。

目前，超声速来流中液态横向射流破碎位置、

破碎后液块特征尺度、表面波波长及振幅等研究

不足，表面波产生机理仍需深入研究。本文针对

超声速气流中液态射流一次破碎过程，采用显微

成像和流体体积法（ＶｏｌｕｍｅＯｆＦｌｕｉｄ，ＶＯＦ）数值
仿真方法研究了 Ｍａ＝２８５气流中的０５ｍｍ圆
孔水射流液柱表面波及近场流场结构。研究结果

增进了对横向射流一次破碎过程及气液相互作用

机理的认识。

１　试验及仿真方法

１．１　试验系统及光学观测方法

试验风洞系统如图１（ａ）所示，风洞采用二维
喷管提供连续超声速气流，喷管出口面积为

６０ｍｍ×５０ｍｍ。风洞的主流马赫数为２８５，来
流总压为１４１ＭＰａ，总温为３００Ｋ，试验段静压为
４８１ｋＰａ，气流速度为６１３ｍ／ｓ。喷嘴安装在试验
段下壁面，如图１（ｂ）所示。喷孔为圆形孔，直径

（ａ）风洞系统
（ａ）Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｙｓｔｅｍ

（ｂ）试验底板及喷嘴
（ｂ）Ｔｅｓｔｐｌａｔｅａｎｄｉｎｊｅｃｔｏｒ

图１　风洞系统及试验件示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｎｏｚｚｌｅａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｊｅｃｔｏｒ

ｄ＝０５ｍｍ，长径比 Ｌ／ｄ＝４。试验和仿真研究的
工质均为水。水的表面张力系数为００７２９Ｎ／ｍ，喷
注压降为２ＭＰａ，射流出口的平均速度为５６３ｍ／ｓ，
射流气动Ｗｅ数为４２８６。

显微成像系统如图２所示，在粒子图像测速
（ＰａｒｔｉｃｌｅＩｍａｇｅＶｅｌｏｃｉｍｅｔｒｙ，ＰＩＶ）系统基础上，添
加长工作距离显微镜头 ＱＭ１获取高空间分辨率
射流图像。脉冲激光经过扩束器后作为脉冲背景

光进行成像。两幅相关图像的跨帧时间为

５００ｎｓ，图像空间分辨率为１５７μｍ／ｐｉｘｅｌ。激光
器的最大能量为５００ｍＪ，脉冲宽度为７ｎｓ，能够保
证“冻结”射流瞬态结构。

图２　成像系统示意图（上视图）
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｉｍａｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍ（ｔｏｐｖｉｅｗ）

１．２　数值仿真方法

采用 ＶＯＦ界面追踪方法［１８］，结合网格自适

应方法开展近场射流的破碎过程的仿真研究。数

值仿真的来流及射流条件与实验工况相同。计算

域如图 ３所示，射流喷注位置位于坐标原点。
ｘ，ｙ，ｚ三个方向的范围分别为［－８ｄ１６ｄ］，［－６ｄ
６ｄ］，［０２４ｄ］，ｄ为喷孔直径，初始网格数为
６６万，数值仿真的边界条件如表１所示。采用基
于压力的求解器进行数值求解，湍流模型为

ｋ－ωＳＳＴ模型，来流为理想气体，采用连续表面张
力模型。连续方程及动量方程离散采用二阶迎风

格式，体积分数方程采用 ＧｅｏＲｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔ方法求
解，时间项采用一阶隐式求解，时间步长为 １×
１０－８ｓ。

图３　计算域示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｉｅｌｄ

·４７·
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采用液相体积分数梯度对气液界面处网格进

行自适应，数值计算中添加３级自适应网格。射
流区域的初始网格最小尺寸为００３５ｍｍ，添加自
适应后气液界面处的最小网格尺度约为

０００４ｍｍ。中心对称面网格自适应结果如图 ４
所示，所应用的自适应方法较好地实现了气液界

面处网格的加密。

表１　数值仿真的边界条件
Ｔａｂ．１　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

名称 边界条件

入口 压力入口

侧面１，侧面２ 对称面

出口１，出口２ 压力出口

水射流 速度入口

喷孔流道，下壁面 无滑移壁面

图４　中心对称面气液界面及自适应后网格
Ｆｉｇ．４　Ｌｉｑｕｉｄｇａｓｉｎｔｅｒｆａｃｅａｎｄｒｅｆｉｎｅｄｇｒｉｄｉｎ

ｃｅｎｔｒａｌｐｌａｎｅｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙ

图５对比了数值计算的射流边界和试验结果。
数值计算的射流边界与试验结果基本吻合。喷孔

出口位置（ｙ＜０４ｍｍ）射流边界与试验结果吻合
较好。射流弯曲后数值计算结果与试验相差较大。

试验段中边界层从喷孔喉部发展至试验段，边界层

厚度约为２ｍｍ。数值仿真的边界层发展距离短、
网格精度有限，边界层条件的差异导致气液界面气

动力与试验不同，进而影响射流轨迹的计算精度。

基本流场结构和气液界面的几何形态分析能够定

性反映射流破碎的一般规律和机理。

２　结果及讨论

２．１　射流破碎物理过程

喷孔附近射流的瞬态结构如图６所示。液体

图５　数值仿真的射流轨迹
Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｌｉｑｕｉｄｊｅｔｆｒｏｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

射流与超声速气流相互作用，喷孔出口射流柱基

本不发生弯曲，射流柱迎风面无大尺度扰动（图６
中Ａ区域）。这主要是由于壁面边界层的影响，
在近壁面位置，气流速度相对较低，射流沿流向的

加速和剪切均较弱。随着射流向主流运动，射流

逐渐发生弯曲，且迎风面出现表面波结构（图 ６
中Ｂ区域），沿射流方向表面波不断发展增长。
这与Ｗｕ等［１６］的ＰＩＶ观测结果吻合。

图６　近场射流瞬态图像
Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｉｍａｇｅｏｆｌｉｑｕｉｄｊｅｔｉｎｎｅａｒｆｉｅｌｄ

在射流柱背风面存在大量的液雾。该部分液

雾比射流核心区液雾稀薄，主要由气流对连续射

流柱的剪切作用产生。连续液柱的断裂和射流表

面的液雾剥离分别反映了射流破碎过程中气动加

速和气液剪切对射流的影响。射流一次破碎过程

可分为两个典型过程，即液柱破碎和表面破碎。

图７给出了时间相关的射流瞬态图像，图像
的跨帧时间为５００ｎｓ，位移计算的单个像素误差
对应的速度误差为３１４ｍ／ｓ。通过提取图７中特
征点跨帧时间内的位移，得到近场射流迎风面表

面波（图７中的１，２）和剪切液雾（图７中的３）的
运动速度，结果见表２。
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图７　时间相关的射流瞬态图像（ｄｔ＝５００ｎｓ）
Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅｒｅｌａｔｅｄｔｒａｎｓｉｅｎｔｉｍａｇｅｓｏｆｊｅｔ（ｄｔ＝５００ｎｓ）

表２　射流特征结构速度计算结果

Ｔａｂ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｍｐｕｔｅｄｒｅｓｕｌｔｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｊｅｔ

序号 Ｖｘ／（ｍ／ｓ） Ｖｚ／（ｍ／ｓ）

１ ６．３ ５６．５

２ ３．１ ５０．２

３ ９１．１ ６．３

由表２结果可知，液柱破碎和表面破碎过程
中气液加速存在明显差异，迎风面表面波主要沿

ｚ方向运动，而剪切液雾速度沿 ｘ方向迅速增加。
因此两个典型过程产生的液雾空间分布存在显著

差别，表面破碎的液雾主要分布于近壁面，液柱破

碎的液雾则主要向超声速主流运动，形成喷雾核

心区。故液雾区展向边缘的液滴主要由表面破碎

产生，液滴跟随性好，ｘ方向速度增长迅速，气液
相对速度更小。

２．２　射流表面波产生机理

取液相ＶＯＦ为０５的等值面作为气液界面，
近场射流柱三维空间形态及气液界面的压力分布

特征如图８所示。射流柱前回流区的顶点位置
（图８中的Ｃ点）附近的射流柱表面存在局部高
压区，流线沿高压区中心呈发散状。射流柱迎风

面和射流柱侧面均存在表面波结构，迎风面表面

波特征尺度相对较大，表面波波谷、波峰位置分别

为高压和低压区，局部压力随着表面波的运动而

脉动变化。

高压区至喷孔出口的射流柱表面无明显的表

面波结构，但射流柱的侧向存在小尺度表面波扰

动。周向表面波发展导致液滴从射流柱侧面剥

离，使射流发生表面破碎。射流的迎风面表面波

和周向表面波均产生于射流柱前的高压区附近。

射流初始扰动的产生与射流柱前局部高压区密切

相关，气液作用形成的局部高压区的非定常特征

可能是表面波产生的重要作用机制。

图９分别给出了展向截面（ｚ／ｄ＝０４）和射流
中心对称面（ｙ／ｄ＝０）的气液界面和流场结构。
展向截面气流绕气液界面流动，射流柱 ｘ方向的
速度变化不大，气液作用由气液界面的气动剪切

主导，因此射流周向的表面破碎主要由气液剪切

引起的ＫＨ不稳定主导。在射流迎风面，液柱在
气动加速作用下弯曲，流向速度增加，高密度液体

图８　近场射流形态及压力分布云图
Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｊｅｔｃｏｌｕｍｎａｎｄｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｔｈｅｎｅａｒｆｉｅｌｄ

（ａ）ｚ／ｄ＝０．４

（ｂ）ｙ／ｄ＝０

图９　ｘ方向速度云图及气液界面
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｘｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｇａｓｌｉｑｕｉｄｉｎｔｅｒｆａｃｅ
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射流被低密度气流沿 ｘ方向加速，诱导产生 ＲＴ
不稳定。因此射流的液柱破碎主要由气液加速引

起的ＲＴ不稳定主导。

２．３　连续液柱对近场流动的影响

图１０给出了中心对称面流场的流线及水的
体积分数云图，其中水的体积分数为０则表示该
位置为气相区域。界面追踪方法较好地反映了连

续液柱对流场的影响。由于连续液柱对超声速气

流的阻碍作用，在射流周围形成一定范围的亚声

速区域。射流迎风面气流沿射流柱表面流动，在

背风面形成较强的向壁面方向的回流。而离散相

方法（ＤｉｓｃｒｅｔｅＰｈａｓｅＭｅｔｈｏｄ，ＤＰＭ）忽略了近场连
续液柱对流场的影响，流线直接穿过液相区域，与

实际流场存在较大差异［１９］。流场结构的计算偏

差可能是导致 ＤＰＭ喷雾粒径及速度分布与实验
差异较大的重要原因之一。

图１０　中心对称面流线及水的体积分数云图
Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｎｄｃｏｎｔｏｕｒｏｆ
ｗａｔｅｒｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎｉｎｔｈｅｃｅｎｔｒａｌｐｌａｎｅ

近场背风面的回流会使射流破碎过程中形成

的小液滴随着气流向壁面方向输运。射流雾化过

程中液滴存在向壁面运动的趋势。综合２１节的
分析可知，燃烧室中壁面附近的燃料主要由两部

分构成：射流的表面破碎和背风面回流气流的输

运。本研究分析深化了近壁面燃料分布形成机理

的认识，回流气流的输运及射流表面破碎的量化

分析仍有待深入研究。

３　结论

本文采用显微成像和 ＶＯＦ数值仿真方法对
超声速气流中射流的一次破碎过程进行了分析，

获得了射流空间形态，探究了表面波产生机理。

主要结论如下：

１）超声速横向气流中液体射流的破碎过程
主要分为液柱破碎和表面破碎，分别由 ＲＴ不稳
定和ＫＨ不稳定主导；射流的表面破碎先于液柱

破碎。

２）射流表面波产生于气流滞止形成的高压
区附近，气液界面压力的非稳态脉动是表面波的

产生及演化发展的主要原因。

３）射流柱与气流相互作用形成的背风面回
流使部分小液滴向壁面方向输运，输运的液滴和

射流表面破碎产生的液滴共同形成近壁面液雾。

射流液柱破碎产生的液雾主要向主流方向运动，

形成喷雾核心区。

结合试验及数值仿真结果分析了射流表面波

产生机理。数值仿真的网格、差分格式精度有限，

表面波波长、表面破碎液滴的量化分析不足。仍

需要针对射流及近场的高精度仿真及射流破碎过

程影响因素开展深入研究。壁面边界层、射流边

界层对射流轨迹及一次破碎的影响规律有待进一

步研究。
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