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固体火箭燃气射流驱动液柱过程的CFD分析
*
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  摘要:固体火箭燃气射流驱动液柱过程会产生一个复杂的非稳态多相流场,为了研究液柱对固体火箭发

动机工作过程中射流流场的降温效果,并揭示燃气冲击液柱的流动演化和气水之间的相互作用,利用FLU-
ENT软件中耦合了液态水汽化方程的VOF多相流计算模型对燃气与液柱之间的耦合流动及相变过程进行

了数值模拟,并与无液柱情况下射流流场的计算结果进行了对比分析。计算结果表明,当有液柱平衡体时射

流流场中的压力、温度、速度波动幅度均减小,减弱了射流流场中的湍流脉动强度;液柱与燃气之间的汽化以

及液柱的阻碍作用减小了射流流场的轴向发展位移,尾管后的完全发展射流流场核心区域内的压力峰值降

低了0.9MPa,温度峰值降低了503K,速度峰值降低了291m/s,验证了实验中液柱对燃气射流流场的降温

效果。
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  在火箭、导弹的发射过程中,固体火箭发动机会产生高温、高速的燃气射流,存在着声、光、焰、烟等

明显的发射特征,不仅对周围环境及工作人员产生影响,而且容易暴露发射位置,威胁发射平台的安全

性。为了克服固体火箭发动机工作过程中的固有缺陷,研究一种有效的方式来减弱发射特征具有重要

意义。而通过注水方式来降低发射特征已经在欧洲、美国的大型发射场得到应用,M.M.Molnar[1]就喷

水对固体火箭发动机排气羽流流场参数的影响进行了数值计算。P.Giordan等[2]采用FLUENT5对火

箭发射时燃气与水的相互作用进行了数值模拟。周帆等[3]采用FLUENT软件中耦合了水的汽化方程

的 Mixture模型对超声速高温燃气射流的注水降温机理进行了数值模拟和实验研究。马艳丽等[4]采用

FLUENT中的 Mixture多相流模型求解气液两相流流场,使用离散坐标法求解辐射传输方程,就喷水

对羽流红外辐射的降低效果进行了研究。张磊等[5]以单兵火箭为背景,提出了液体水柱放置在尾管中

的设计,研究了注水对火箭燃气射流噪声的抑制作用。为了在此基础上更精确地计算单兵固体火箭发

动机燃气射流与液体水柱之间的相互作用,本文中采用FLUENT软件中耦合了水的汽化方程的VOF
模型对超声速燃气射流驱动液柱的流场进行了数值模拟。

为了对该模型的有效性进行验证,本文中将计算结果与实验现象进行对比,同时将燃气射流驱动液

柱的流场计算结果与无液柱平衡体的流场计算结果进行对比分析,对液柱平衡体的降温效果进行初步

分析和研究。

1 数学模型

  固体火箭发动机燃气射流驱动液柱平衡体涉及复杂的多相流问题,为了实现有效地计算,采用简化的

物理模型,并提出以下假设:(1)将实际三维流动问题简化为二维湍流流动,视为非稳态膨胀过程;(2)假设

火药燃烧产物为单一组分的CO2 气体,采用冻结等熵流动模型,即气相燃烧产物的成分不随温度和压强的

变化而变化,始终保持与喷管入口条件相一致的气体成分不变;(3)由于燃气自喷管射出在尾管内高速流

动,故不考虑燃气与尾管壁面之间的热量交换,即尾管壁面视为绝热壁面;(4)视尾管壁面为无滑移壁面;
(5)采用带旋流修正的k-ε模型(Realizable模型)来描述燃气射流与液体工质相互作用的过程。
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1.1 控制方程

  根据非稳态气液两相流场的物理过程描述,本文气液两相流动的控制方程采用分相流动模型(Sep-
aratedFlowModel),在此基础上结合改进的带旋流修正k-ε模型(Realizable模型)两方程湍流控制方

程,建立非稳态气液两相流场的数学模型。

  (1)连续性方程:

∂
∂tρ( )m + Ñ·ρmv( )m =0 (1)

式中:vm 为平均流速,vm= ∑
k
αkρkv( )k /ρm,k=1,2,分别代表气相和液相,αk 为第k 相的体积分数;ρm 为

混合密度,ρm=∑
k
αkρk,ρk 为第k相的密度。

  (2)动量守恒方程:

∂
∂tρmv( )m + Ñ·ρmvm×v( )m =-Ñp+ Ñ× μÑ×v( )m +ρmg+F+ Ñ ∑

k
αmρmv2dr,( )k (2)

式中:F为体积力;μm 为混合粘度;μm=∑
k
αkμk;vdr,k为气、液相的漂移速度,vdr,k=vk-vm;g为重力加速

度。

  (3)能量守恒方程:

∂
∂t∑k (αkρkEk)+ Ñ·∑

k

[αkvk(ρkEk+ρ)]=Ñ·keff Ñ( )T +Sk (3)

式中:T 为热力学温度;keff有效热传导率,keff=k+kt,kt为湍流热传导率;对可压缩相,Ek=hk-p/ρk+
v2k/2,对不可压缩相,Ek=hk,hk 为第k相的显焓;Sk 为粘性耗散项,包含流体内热源及粘性耗散热。

  (4)气体状态方程:

p=ρRT (4)
式中:p为压强;ρ为燃气密度,ρ=1.977×10-3g/m3;R 为理想气体常数,R=8.134J/(mol·K)。

  (5)辅助项体积含率方程:

  液体工质为辅助项,体积含率方程为

∂
∂t
(α2ρ2)+ Ñ·(α2ρ2vm)=-Ñ·(α2ρ2vdr,2) (5)

气体体积含率为α1=1-α2。

2 计算模型

2.1 计算方法

  本文中采用有限体积法来离散控制方程,湍流模型选用Realizablek-ε模型,壁面附近采用标准壁

面函数。气液两相流模型采用耦合了液态水汽化方程的VOF多相流计算模型。利用PRESTO方法

对压力项离散,扩散项和对流项的离散采用二阶迎风格式,体积分数离散采用QUICK格式,压力与速

度耦合采用PISO算法。

2.2 计算几何模型及边界条件

  单兵固体火箭发动机燃气射流驱动液柱平衡体的实验中在喷管的喉部处会放置一压力膜片,当燃

烧室内的压力达到破膜压力后,燃气从喷管的扩张段喷出,所以计算中仅选取喷管的扩张段结构。为了

消除重力对射流扩展形态的影响,将实验装置竖直放置,喷管向上喷射。本文中采用与实验结构1∶1
比例的计算模型,包含喷管扩张段、尾管以及外部大气环境空间,计算区域具体尺寸如图1所示,喷管扩

张段结构尺寸如图2中所示,图中所示尺寸单位均为毫米。

  本文中模拟计算了2种情况下的燃气射流流场:(1)无液柱平衡体———入口采用压力入口边界条

件,根据实验过程中所测燃烧室内最大压力10MPa,设置入口初始压力为10MPa,总温为3000K,出口

为外部大气环境,所以将出口选取为压力出口,压力设置为环境压力101325Pa,温度设置为300K。壁
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图1 计算区域(单位:mm)

Fig.1Computationaldomain(unit:mm)
图2 喷管扩张段尺寸(单位:mm)

Fig.2Expandingzonesizeofthenozzle(unit:mm)

面采用绝热壁面条件;(2)有液柱平衡体———入口、出口及壁面初始条件与无液柱平衡体时的初始条件

相同,在尾管内选取长度为150mm,宽为93mm的长方形区域,将其设置为液体区域,液柱平衡体距喷

管扩张段出口50mm,距尾管末端20mm,如图1中所示。

3 实验与计算结果分析

3.1 实验结果对比分析

图3 实验喷管结构(单位:mm)

Fig.3Structureoftheexperimentnozzle(unit:mm)

  图3所示为实验所采用的发动机喷管结构,数
值计算中采用的喷管扩张段尺寸与实验结构相同。
为了分析燃气射流驱动液柱的降温、消烟、消焰效

果,选取了实验中部分比较有代表性的照片,如图4
~5所示。图4和5分别代表单兵固体火箭发动机

在有无液柱作为平衡体2种状态下的射流流场分

布。可以看出,在无液柱的情况下,燃气射流在轴向

的扩展速度明显比径向的扩展速度更快,由于燃气

的温度较高,所以射流流场的内部呈现出高亮特性。
在t=35.00ms时,在尾管出口出现大量白烟,这是

由推进剂燃烧产物中的凝相微粒形成的。当尾管中

放置液体水柱平衡体时,燃气射流会对液体水柱产生冲击,燃气射流与液体柱在强烈掺混的过程中共同

从尾管中喷出。由于液体水柱的阻碍作用,气液混合射流在t=34.00ms时才开始从尾管中喷出,射流

图4 燃气射流在大气环境中的扩展过程

Fig.4Expansionprocessofcombustion-gasjetintheatmosphericenvironment
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图5 气液射流在大气环境中的扩展过程

Fig.5Expansionprocessofwater-gasjetintheatmosphericenvironment

流场的轴向发展速度也变得缓慢。如图5所示,在t=36.00ms时,射流流场外轮廓逐渐开始呈现锯齿

状,在气液交界面处出现强烈的Richtmyer-Meshkov不稳定性,这种流动不稳定使液体发生破碎,增加

了液体汽化表面,有助于液体水汽化吸收更多的燃气能量,降低了射流流场的温度,与无液体水柱的射

流流场相比高亮区域不再可见。由于液体水柱的雾化,整个流场区域被大量水雾所覆盖,使得微粒对光

的散射和吸收作用不足以被察觉,在无液体水柱状态下尾管出口出现的白烟也不再出现。

  通过对有无液体水柱状态下的射流流场对比可以发现,在尾管后端放置液体水柱平衡体,在一定程

度上改变了射流流场的机构,对射流流场有明显的降温、消焰、消烟效果,验证了该方案的可行性。

3.2 计算结果与分析

3.2.1 气液两相射流流场结果分析

  为了更好的反映燃气射流与液体水柱掺混共同喷射到大气环境中的过程,对此进行了数值模拟计

算。图6所示为非稳态气液两相流场在不同时刻的液相体积分数分布云图。从图6中可以看出,在射

流流场发展的初始阶段,燃气射流驱动液柱向前发展,在尾管内形成空腔,液体在燃气推动下沿着两侧

壁面运动,汽化作用即在空腔的气液交界面上进行。在t=3ms时,燃气射流已推动液柱从尾管中喷

出,尾管内有部分液体出现回流现象,粘附在两侧壁面上。随着射流流场的发展,燃气驱动大部分液体

从尾管中喷出,在这个过程中气液交界面呈现出了不规则的轮廓形状,表现出了Richtmyer-Meshkov
不稳定。这是由于射流流场在激波的作用下,气液界面两侧的气体与液体之间存在较大的压力梯度和

密度梯度,导致了Richtmyer-Meshkov不稳定,使得两相流体间界面不光滑,具有随机脉动性,存在较

强的湍流掺混,有助于液相吸收燃气中的能量蒸发雾化。在混合介质内部,燃气是被卷吸的连续相介

质,而水滴是被燃气动力“撕破”的离散相介质。由于湍流脉动、燃气动力与水的表面张力复合作用,被
燃气驱动的高速水射流内出现波纹式扰动,并由此破碎成水滴。这些水滴是不稳定的,在燃气动力作用

下会变形、二次破碎,进一步雾化成很小的雾滴。当进行到9ms时,射流流场中已无液相,全为气相和

介于液态与气态之间的高温水蒸气。根据尾喷管的结构,认为在尾喷管内液体首次破碎,这个过程是液

体整个雾化过程的开始。随着气液混合射流逐渐喷射到大气环境中,液滴发生二次破碎,与高温燃气相

互作用汽化吸收热量。

  图7所示为实验与数值模拟2种条件下得到的射流流场沿轴向发展速度曲线。从图7可以看出数

值模拟所得速度发展趋势与实验所得结果吻合较好。在射流流场发展初始阶段沿轴向的发展速度较

慢,随着尾管内燃气不断的推动液体与其共同喷出尾管,射流流场轴向发展速度逐渐增加,在t=6ms
时速度达到最大值,实验所得最大速度为265m/s,数值计算所得最大速度为220m/s,这时液体已全部

从尾管中喷出。由于在数值计算时将燃气假设为单一组分的CO2 气体,但实际燃气中包含多种组分,
燃气在流动的过程中各组分间会进行一定的化学反应,释放出一定的能量,加快了射流流场的发展速

度,这可能是导致数值计算所得射流流场沿轴向发展速度略小于实验所得发展速度的原因。随着射流
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图6 不同时刻液相体积分数分布云图

Fig.6Cloudimageofvolumefractionofliquidatdifferenttimes

图7 实验和数值模拟条件下射流流场轴线速度曲线

Fig.7Axialvelocityofthejetflowfieldfrom
experimentandnumericalsimulation

流场在大气环境中发展,燃气对液体的推动作用逐

渐减弱,同时液体与燃气相互作用汽化吸收了大部

分能量,降低了气液混合物的动能,导致射流流场沿

轴向的发展速度在达到最大速度之后逐渐减小。

3.2.2 气液射流流场与燃气射流流场对比分析

  燃气驱动液柱掺混喷射过程是一个非稳态过

程,射流流场中各项参数随时间和空间的变化而改

变,图8所示为有、无液柱平衡体2种状态下以喷管

喉部为起点的完全发展流场沿轴线上压力(p)、温
度(T)、速度(v)分布曲线。从图8可以看出,激波

的存在造成波前、波后流动参数突跃,并随着位置外

移,射流流场的压强和温度在下游逐渐趋于周围大

气环境的压强和温度。有液体水柱为平衡体的流场

参数波动幅度小于无液柱平衡体的流场参数波动幅度,液柱减弱了流场的湍流脉动强度。从图中可以

看出2种状态下在起始段射流流场均有明显的加速过程,燃气热能大部分转化为燃气的动能,所以射流

流场的压力和温度在起始段均有所降低。经过喷管扩张段后,射流流场速度有一个跌落过程,而压力和

温度有一个回升过程,有液柱平衡体的波动位置要比无液柱平衡体的波动位置靠前。两种状态下射流

流场完全发展时,有液柱为平衡体的射流流场轴向发展位移小于无液柱平衡体的射流流场轴向发展位

移,这是由于液柱对燃气的喷射过程有阻碍作用,液柱在汽化吸收燃气能量的同时降低了流场的特征参

数。通过对比2种状态下射流流场各参数所达到的峰值可知,在有液柱情况下压力峰值减小了

0.9MPa,温度峰值减小了503K,速度峰值减小了291m/s。

  图9所示为在有、无液体水柱平衡体两种条件下射流流场发展相同位移时温度场的等值线图,从
图9可以看出,2种射流流场的温度分布明显不同,无液柱平衡体条件下温度场与周围环境发生的扰动

更剧烈,射流流场头部的温度更高。在尾管出口之后的射流流场轴向核心区域内,有液柱为平衡体的射
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图8 有、无液体水柱的射流流场参数沿轴线变化

Fig.8Parametersofflowfieldontheaxiswithandwithoutwatercolumn

图9 有无液体水柱的射流流场温度等值线

Fig.9Contourmapofflowfieldtemperaturewithandwithoutwatercolumn

流流场温度有所降低,相对于无液柱平衡体的射流温度场降低了8.8%~23.5%,验证了实验中液体水

柱对单兵固体火箭发动机工作过程中射流流场的降温效果。

4 结 论

  本文中对单兵固体火箭发动机燃气射流驱动液柱的过程进行了实验研究并利用FLUENT软件对

该过程进行了数值模拟,得到如下结论:
(1)利用Realizablek-ε模型以及耦合了液态水汽化方程的VOF多相流计算模型可以对燃气驱动

液柱过程的气液两相射流进行较好的描述,数值模拟结果与实验结果吻合较好;
(2)通过实验研究,有液柱平衡体的射流流场沿轴向发展速度减慢,气液掺混喷射过程中在气液交

界面上产生了Richtmyer-Meshkov不稳定,液体水柱的汽化作用减弱了流场的特征参数,起到了消烟、
消焰、降温的作用;

(3)通过数值模拟发现,有液柱平衡体的完全发展射流流场中的压力、温度、速度波动幅度要小于无

液柱平衡体的完全发展射流流场波动幅度,减弱了射流流场的湍流脉动强度,射流流场中的压力峰值降

低了0.9MPa,温度峰值降低了503K,速度峰值降低了291m/s;
(4)当有液柱为平衡体的射流流场与无液柱平衡体的射流流场发展到相同位置时,射流核心区域内

的温度降低了8.8%~23.5%,验证了实验中液体水柱对射流流场的降温效果。
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CFDanalysisontheprocessofsolidrocketgasjetdrivingliquidcolumn

WangJian,RuanWenjun,WangHao,ZhangLei
(SchoolofEnergyandPowerEngineering,NanjingUniversityofScience

andTechnology,Nanjing210094,Jiangsu,China)

Abstract:Acomplexunsteadymultiphaseflowfieldisproducedintheprocessofsolidrocketgasjet
drivenliquidcolumn.Inthiswork,tostudythetemperature-reducingeffectoftheliquidcolumnon
thejetflowfieldofthesolidrocketmotorandrevealtheflowevolutionandtheinteractionbetween
gasandwater,thecouplingflowandphasetransitionprocessofthegasandliquidcolumnaresimula-
tedusingtheVOFmultiphaseflowmodelcoupledwiththeFLUENTsoftware.Theresultsarecom-
paredwiththecalculationresultsofthejetflowfieldwherenoliquidcolumnexists.Thecalculation
resultsshowthatthepressure,temperatureandvelocityfluctuationinthejetflowfielddecreased
whentheliquidcolumnistakenasanequilibriumbody.Theturbulenceintensityinthejetflowfield
isreduced.Thedevelopmentoftheaxialdisplacementofthejetflowfieldisreducedbythevaporiza-
tionofthegasandtheliquidcolumnaswellastheblockingactionoftheliquidcolumn.Thepeak
pressureisreducedby0.9MPa,thepeaktemperatureby503Kandthepeakvelocityby291m/sin
thecoreareaofthejetflowfield,thusverifyingthetemperature-reducingeffectoftheliquidcolumn
onthegasjetflowfield.
Keywords:multiphasefluidmechanics;gasjetdrivenliquidcolumn;volumeoffluidmodel;tempera-
turereduction
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