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超音速尾流作用下通气空泡稳定性及闭合位置

数值研究
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赵小宇     向    敏 2)    张为华     刘    波     李尚中 
(国防科技大学空天科学学院, 长沙 410073)
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摘要　以喷气推进为动力的水下超空泡航行体, 通气空泡的稳定性和空泡形态控制问题是关键所在. 本文利用

VOF耦合水平集界面追踪方法, 考虑气体的可压缩性, 通过改变射流强度和模型长度, 开展了一系列通气空泡

和超音速尾射流相互作用的数值仿真, 重点分析了通气空泡的稳定性和闭合位置. 数值结果表明: (1)在超音速

尾射流作用下, 通气空泡的界面会经历膨胀、颈缩、断裂回缩过程, 然后开始周期性震荡泄气. 通气空泡的形

态长度相较于无射流条件下大大减小; (2) 气液界面两侧强剪切有可能诱导空泡失稳溃灭, 而这种空泡失稳机

制主要取决于两个无量纲参数   (射流推力和空化器阻力之比) 和   (模型长度和空化器直径之比),    越大,  

越小, 空泡越容易失稳. 在此基础上, 进一步总结了算例中出现稳定和失稳两种状态的临界曲线; (3) 空泡越稳

定, 喷管出口的压力波动的幅度和频率就越低, 此时通气空泡能为火箭发动机提供稳定的工作; (4)对于空泡失

稳的工况, 空泡闭合在喷管出口; 而空泡稳定的工况, 喷管出口到闭合位置的长度只与   有关, 与模型长度无关.

关键词　通气空泡, 射流, 可压缩, 稳定性, 数值研究
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Abstract     For underwater supercavitation vehicles powered by jet propulsion, the stability and morphological control
for ventilated cavity are the key issues. In this paper, we use the VOF coupled level set interface tracking method, the
compressibility of the gas is considered. By changing jet strength and model length, a series of numerical simulations is
studied on the interaction between ventailated cavity and supersonic tail jets, and focused on the stability and closed
position of the cavity. The numerical results show that: (1) under the action of the supersonic tail jet, the interface of the
ventilated cavity will experience expansion, necking, fracture and retraction, and then begin to periodically oscillate and
deflate. The morphological length of the ventilated cavity is greatly reduced compared with that under the condition of no
jet. (2) Strong shear on both sides of the gas-liquid interface may induce cavity instability and collapse, and this cavity
instability mechanism mainly depends on two dimensionless parameters    (the ratio of jet thrust and cavitator resistance)
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and    (the ratio of the model length to the diameter of the cavitator). The larger    and the smaller    , the more easily the
cavity is destabilized. On this basis, the critical curves for the two states of stability and instability in the calculation
examples are further summarized. (3) The more stable the cavity, the lower the amplitude and frequency of the pressure
fluctuation at the nozzle outlet. At this time, the ventilated cavity could provide stable ambience for the rocket engine.
(4) For the condition of instability cavity, the cavity is closed at the nozzle outlet; while for the stable cavity, the length
from the nozzle outlet to the closed position is only related to the parameter   , but not to the model length.

Key words    ventailated cavity, tail jet, compressible, stability, numerical study

 

引 言

随着海洋战略地位日益凸显, 围绕海洋来展开

深海环境探索, 资源开发以及武器装备研发变得日

趋重要, 未来海洋将会是世界各国科技实力角逐的

重要战场. 相比于空气, 水的高黏度流体特性带来的

巨大阻力严重制约水下航行体的航速和机动性能,
通气空泡减阻技术能实现高效的水下减阻, 在水下

发射、超高速跨介质导弹等领域极具应用前景.
近年来水下动力技术逐渐成为一个新的研究热

点问题, 相较于空气, 一方面水中压力会阻碍气体膨

胀, 喷管出口处形成很高的背压; 另一方面, 在水气

巨大的速度差形成的强剪切影响下, 导致压力振荡,
喷管出口环境很不稳定[1-2]. 针对水下背压高的问题,
可以通过提高发动机燃烧室的压比, 设计喷管出口

为过膨胀状态来解决[3]. 而喷管出口压力振荡的问

题还未有行之有效的办法, 降低出口压力脉动至可

控范围内于工程实践具有重要意义.
水下射流流体特性研究进展, 主要包括 Shi等[4-5]

在静水塔中开展了超音速气体射流实验, 结果显示

压力脉动的频率和喷管内激波振荡相关联. Han等[6]

利用一个实验室尺度的固体火箭发动机在水下开展

了推力测试实验, 得出喷管出口处气泡增长和脱落

是导致压力脉动的主要原因. 唐云龙等[7] 在 VOF模

型基础上通过添加相变源项, 建立了考虑相变的可

压多相流数值方法, 并模拟了水下固体火箭发动机

产生的高温燃气射流. Fronzeo和 Kinzel[8] 通过数值

仿真研究了不同密度液流环境下气体射流的演化过

程. 许昊等[9] 通过水洞实验研究了水流速度对尾喷

气体射流的影响, 对比分析有无水流速度两种情况

下, 剪切作用差异带来的气体射流形态演化过程与

压力脉动特性的变化. Xiang 等[10] 考虑了深水环境

条件下, 过膨胀气体射流的流动结构和演化过程.
尾喷管出口处的环境, 对发动机参数设计来说

如此重要, 是否可以从流动控制的角度去改善出口

压力振荡的问题. 张孝石等[11] 在实验中观察到气体

射流直接喷在水中和有空泡包裹前提下喷到水中,
两者形态存在很大差异. Zhang 等[12] 研究了水下气

体射流诱导产生的尾空泡问题, 并分析了不同类型

诱导尾空泡转变条件. 王晓辉等[13] 研究了火箭发动

机在尾空泡内点火过程, 尾空泡的存在有效降低了

燃气射流建立初期形成的极高冲击压力, 但是尾空

泡内仍然存在剧烈的压力振荡, 从而引起发动机的

推力不稳定.
超空泡航行体表面存在 4 种基本空泡流型, 如

图 1 所示. 局部空泡流型、尾部闭合空泡流型、双

空泡流型、自由闭合空泡流型. 不同的空泡流型导

致空泡射流耦合流场结构发生变化, 如图 2所示. 特
别是第 3种, 通气空泡包裹整个尾流场的情况, 空泡

是否可以为火箭发动机提供稳定的工作环境, 是否

可以形成气幕来降低发动机所产生的噪音, 这是非

常值得研究的问题. 要达到上述目的, 前提就是要维

持空泡形态的稳定性.
 

(a) 局部空泡流型
(a) Partial cavity

(b) 尾部闭合空泡流型
(b) Tail-closed cavity

(c) 双空泡流型
(c) Double cavity

(d)自由闭合空泡流型
(d) Free closed cavity

U∞

U∞

U∞

U∞

 
图 1   航行体空泡的 4种基本流型

Fig. 1    Four basic flow patterns of cavitation
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水下射流流体特性和空泡演化过程紧密耦合,
相关研究表明高温、高速气流直接作用于空泡内流

场和空泡界面 ,  可引起空泡界面波动甚至断裂 .
Paryshev[14] 结合空泡截面独立扩张原理和空泡尾部

闭合模型, 提出了两个无量纲数 (   和   ) 来判定通

气空泡泄气模式和稳定性的理论模型, 两个无量纲

数与射流总压和动量相关. Karlikov 等[15] 对采用不

同喷射方式的通气空泡开展了实验研究. 研究表明:
采用轴向高速喷射气流时, 高速区域压力降低, 导致

空泡颈缩断裂. Karlikov等[15] 指出, 喷射速率变化导

致空泡表现出不同形态, 其本质在于气流喷射效应

引起边界层气体流场结构和尾部泄气方式的改变,
进而改变空泡稳定性. Krane 等[16-19] 从理论、实验

和计算流体力学 3个角度探讨了通气空泡与尾喷射

流之间的相互作用规律, 得出: 尾喷射流气体对空泡

剪切层内气体流动具有较大影响. 当射流强度较小

时, 射流为空泡补气. 当射流强度足够大时, 在射流

动量影响下, 空泡泄气模式最终转变为震荡泄气模

式, 空泡失稳. 周后村[20] 开展了一系列实验研究, 观
测到了尾喷流作用下新型的震荡/双涡管耦合泄气

机制. 发现射流强度足够大时将导致连续空泡界面

发生颈缩, 而射流诱导的涡结构与空泡界面的相互

作用是引起空泡失稳的主要原因.
总的来说, Paryshev 理论较好的建立了亚音速

射流和空泡耦合作用模型, 但实际工程实践中, 喷流

多为超音速工况, 需要考虑气体的可压缩性和总压

损失. 除此之外, 射流和空泡相对位置关系的变化等

都会影响到不同模式转化临界条件. Paryshev 理论

模型尚不足以解决上述问题, 且未能对射流作用下

空泡形态进行理论描述. 本文利用 VOF耦合水平集

(level set)界面追踪方法, 考虑气体的可压缩性, 针对

自由闭合流型的通气空泡, 改变射流强度和模型长

度, 展开了一系列的空泡和超音速尾射流相互作用

的数值模拟, 重点分析了通气空泡的稳定性和闭合

位置. 

1     可压多相流数值方法

通气空泡和超音速尾喷流相互作用的过程中,
一方面要考虑射流作用下空泡界面的非定常演化特

性, 另一方面要考虑气体可压缩性的影响. 空泡内气

体可压缩性越明显, 通气空泡越不稳定[21-22]. 本文基

于商业软件 Fluent 平台, 只考虑气相可压, 并通过

CLSVOF方法来模拟空泡界面的演化过程. 

1.1    控制方程

多相流中 VOF 模型的连续方程, 动量方程, 能
量方程表达如下

∂ρm

∂t
+
∂

∂xi
(ρmui) = 0 (1)

∂

∂t
(ρmui)+

∂

∂x j

(
ρmuiu j

)
=

− ∂p
∂xi
+
∂

∂x j

[
µm

(
∂ui

∂x j
+
∂u j

∂xi

)]
+ρmg+FCSF (2)

∂

∂t

∑
k=w,g

(αkρkEk)+

∂

∂x j
u j

∑
k=w,g

[
αk (ρkEk + p)

]
=
∂

∂x j

(
keff
∂T
∂x j

)
(3)

p T u ρ µ α

keff

ρmg FCSF m w g

式中    ,     ,     ,     ,     和    分别代表压力、温度、速

度、密度、黏性系数和相体积分数.    代表导热系

数.    为体积力,    为表面张力. 角标   ,    ,    分

别表示混合相、液相和气相. 混合相的物性参数定

义为

ρm = ρw(1−αg)+ρgαg (4)

 

ventilated cavity

water flow

jet

potential core

cavity wall
shear layer

two phase mixing regione

(a) 局部空泡与尾喷流耦合作用

(b) 尾部闭合空泡与尾喷流耦合作用
(b) Tail-closed cavity and tail jet

(c) 自由闭合空泡与尾喷流耦合作用
(c) Free closed cavity and tail jet

pinch-off and shedding
cavity wall

potential core

(a) Cavity wallshear layer

 
图 2   通气空泡与射流耦合流场结构

Fig. 2    The flow field structure of jet/cavity interaction
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µm = µw(1−αg)+µgαg (5)

混合相声速的计算公式如下

c =

ρ αg

ρgc2
g

+
αw

ρwc2
w

−0.5

(6)
 

1.2    VOF 耦合 level set 界面捕捉方法

在 Bourlioux[23], Sussman和 Puckett[24] 提出的耦

合 VOF 和 level-set (CLSVOF) 方法中, 通过耦合求

解体积分数方程和 level-set函数方程来捕获和跟踪

界面. 主要思想为: 首先利用 VOF 方法求解单位网

格内的相体积分数, 得到界面位置, 这样可以确保质

量守恒. 再利用体积分数初始化 level-set 距离函数,
通过求解距离函数得到界面分布情况, 采用 level-
set方法可以得到准确的界面曲率和法向量. VOF方

法中体积分数输运方程如下

∂

∂t
(αgρg)+∇ · (αgρgu) = 0 (7)

φ(x, t)level-set方法中符号距离函数   表达式如下

φ(x, t) =


+ |d| , x ∈ the primary phase

0, x ∈ Γ

− |d| , x ∈ the second phase

(8)

u式中 d 代表距界面的距离. 对于给定的速度场   , 求
解 level-set函数对流方程确定界面的演化

∂φ

∂x
+∇ · (uφ) = 0 (9)

由于数值计算过程中格式误的差影响 ,  经式

(9)求解得到的距离函数包含误差, 不是真实的界面

位置. 因此, 通常需要对距离函数进行重新初始化,
方程如下

φτ = (1− |∇φ|)signφ0

φ(x,0) = φ0

 (10)

τ signφ0其中, 角标    为虚拟时间.     为符号函数, 其定

义为

signφ0 = 2
[
H (φ0)−1/2

]
(11)

H (φ0)   为 Heaviside函数, 与体积分数相关联, 其
定义为

H (φ) =


0, if φ < −ε

(φ + ε)/ (2ε)+ sin( π φ/ε)/ (2 π ) , if |φ| < ε

1, if φ > ε
(12)

ε = 1.5∆x ∆x其中, 参数   ,    为网格尺度.
Level-set模型中界面单位法向量、曲率计算公

式如下

n=
∇φ
|∇φ|

∣∣∣∣∣
φ=0

κ = ∇ · ∇φ|∇φ|

∣∣∣∣∣
φ=0

 (13)

φ(x, t)

计算过程中 ,  每个迭代时间步都需要重新初

始化    函数使其保持符号距离函数的特征 .
CLSVOF算法中通过几何方法进行符号距离函数重

新初始化. 即由相体积分数确定界面单元中各相分

别占单元的几何比例, 即单元格内的切割比例, 而
level-set函数的梯度确定界面的方向, 即单元格内的

切割方向. 界面重构后, 由几何方法计算符号距离

函数. 

1.3    湍流模型

k-ω SST 湍流模型由 k-ε 模型和 k-ω 模型加权

平均得到[25], 兼顾两者的优势, 在边界层分离流动和

空化流动中具有广泛的应用. 其湍动能 k 和湍流比

耗散率 ω 的输运方程可以表达如下

∂ (ρmk)
∂t

+∇ · (ρmku) = ∇ · [(µ+σk1µt)∇k
]
+

P̃k −β*ρmωk (14)

∂ (ρmω)
∂t

+∇ · (ρmωu) = ∇ · [(µ+σω1µt)∇ω
]
+

γρmS 2−β2ρmω
2+ (1−F1)CDkω (15)

β* β2 σk1 σω1 γ P̃k式中,    ,    ,    ,    ,    为模型常数,    为湍动能

生成项

P̃k =min(pk,10β∗ρmωk)

Pk = utS 2

 (16)

µt湍流黏度   定义为

µt =
ρma1k

max(a1ω,S F2)
(17)

a1 F1 F2式中, S 为应变率,    为模型常数. 混合函数   和 

分别为

F1 = tanh(arg4
1), F2 = tanh(arg2

2) (18)

arg1 = min
max

 √k
β∗ωd

,
500v
d2ω

 , 4ρmσω2k
CDkωd2

 (19)

CDkω =max
(
2ρm

1
σω2ω

∇k∇ω,1.0×10−10
)

(20)
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arg2 = max
2 √k
β∗ωd

,
500v
d2ω

 (21)

各模型参数取值如表 1所示.
  

表 1   k-ω SST 湍流模型参数

Table 1    k-ω SST model parameters

σk1  σω1  β1  σk2  σω2  β2  β∗  a1  γ 

0.5 0.5 0.075 1 0.856 0.082 8 0.09 0.55 0.44
  

1.4    几何模型、网格划分及边界条件

Mae

实验模型采用回转体结构 ,  主要由头部空化

器、中间段 (共 4 个长度) 和尾喷管构成, 其外形示

意图及尺寸如图 3 所示. 尾喷管结构设计为喉部和

出口的扩张比为 2.25, 出口设计马赫数    = 2.2. 在
不同射流流量条件下, 射流的出口速度范围可以覆

盖亚音速到超音速.
计算域和边界条件设置, 以及喷管出口附近网

格如图 4和图 5所示. 入口速度 5 m/s, 出口压力 80 kPa,
远场为无滑移壁面边界条件. 通气和射流入口采用

质量流量边界条件, 通气质量流量为 0.000 1 kg/s. 并
在空化器附近和喷管出口附近设置压力监测点

A 和 B. 网格采用结构网格, 网格量为 180万, 在空泡

界面处和喷管出口处做了网格加密处理.
  

10

10 6 215

10 10

3030, 70, 90 或 120

replaceable middle section

ventilation area
cavitator

exhaust nozzle

air
chamber

 
图 3   几何模型 (单位: mm)

Fig. 3    The geometric model (unit: mm)
 
  

non-slip wall

mass flow inlet for the ventilation

mass flow inlet for the jetAvelocity

inlet 5 m/s

pressure

outlet

80 kPa

B

0
.1

 m

0.882 8 m 
图 4   计算域和边界条件

Fig. 4    Computation domain and boundary condition
  

z

y

x

 
图 5   模型附近结构网格

Fig. 5    Employed structured mesh near the model 

2     数值仿真结果
 

2.1    不同射流强度计算结果分析
 

2.1.1    喷管出口激波结构

ṁ1 J

ṁ1 = 0.001 48 kg/s

ṁ2 = 0.002 22 kg/s

ṁ3 = 0.002 96 kg/s

仿真计算过程中对比了 4个入口质量流量. 图 6
展示了 t = 5 ms时, 不同入口质量流量条件下喷管出

口速度云图及激波结构, 其中   代表质量流量,    代

表射流出口处无量纲动量. 由于此时空泡界面还未

变化, 射流直接喷在气的环境中, 未受到水介质的影

响. 当   时, 为管内正激波, 出口流动

为亚音速流动. 当    时, 管内的正激

波靠近喷管出口 ,  出口流动仍为亚音速流动 .  当
 时, 管口为相交斜激波, 出口速度

达到设计马赫数 2.2, 为过膨胀状态. 

 
Ma

1.8
1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

throat

P
e
 = P

c
① ②

(a) 喷管内正激波
(a) Normal shock in the nozzle

m1 = 0.001 48 kg/s,  J = 0.18·

Ma

1.8
2.0

1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

throat

P
e
 = P

c

① ②

(b) 喷管出口附近正激波
(b) Normal shock near the exit

m2 = 0.002 22 kg/s,  J = 0.38·
 

图 6   不同入口质量流量条件下喷管出口速度云图及激波结构

Fig. 6    Velocity cloud plot and shock wave structure at the nozzle exit as
the inlet mass flow varies
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2.1.2    射流作用下空泡界面的演化过程

超音速尾流作用下, 射流卷吸周围空泡内气体,

导致空泡内部出现质量流动的不平衡, 空泡界面会

经历一个复杂演化过程, 来达到新的平衡状态. 图 7
展示了空泡界面的非定场演化过程. 射流开启后, 首
先大量的气体使得空泡发生膨胀, 膨胀部分向后运

动, 接着空泡由于形态拉长而出现中间部分颈缩, 进
一步出现断裂, 空泡整体回缩, 长度变短. 之后, 空泡

开始进入周期性震荡泄气阶段. 射流强度越强, 空泡

出现颈缩断裂的时间越早, 更快的进入到震荡泄气

阶段. 当射流的强度超过一定临界值以后, 在空泡尾

部会出现液体射流冲击空泡界面的情况, 从而进一

步导致空泡失稳. 

2.1.3    液体回射流的形成机制及空泡失稳过程

通气空泡尾部一般存在回射流泄气和双涡管泄

气两种典型模式[26]. 其中, 双涡管模式时空泡尾部形

成稳定反向螺旋的双涡管流动. 而回射流泄气以空

泡尾部非稳定回注射流的出现和螺旋式涡团的脱落

为特征, 值得注意的是, 液体回射流只出现在空泡的

下表面. 2012 年 Savchenko 和 Savchenko[27] 指出

Rayleigh-Taylor (RT)不稳定性机制是导致界面不稳

 
Ma

1.8
2.0
2.2

1.6
1.4
1.2
1.0
0.8
0.6
0.4
0.2
0

throat

P
e
 = P

c

① ②

(c) 出口斜激波
(c) Oblique shock at the exit

m3 = 0.002 96 kg/s,  J = 0.68·
 
图 6   不同入口质量流量条件下喷管出口速度云图及激波结构 (续)

Fig. 6    Velocity cloud plot and shock wave structure at the nozzle exit as
the inlet mass flow varies (continued)
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(a) J = 0.68
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(b) J = 0.18 
图 7   空泡界面演化过程

Fig. 7    Cavity inteface evolution process
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α

G sinα

定的主要原因. 气体填充界面凹陷过程中导致液流

飞溅, 从而出现回射现象. 2019 年 Wu 等[28] 利用流

动可视化技术做了更多详细的解释, 由于浮力的影

响空泡尾部会上飘形成一定的角度   , 如图 8 所示,
回射现象的发生和这个角度有着紧密的联系. 气液

界面外部水流一侧在空泡尾部为扩张流动, 边界层

内由于重力分量   形成很强的逆压力梯度, 从而

导致液流穿透界面, 空泡内压差会进一步增强液体

射流动能, 最终只在空泡尾部下底面出现回射现象.

  
reverse

flow region

liquid jet

external water flow

α

α
G

adverse pressure

gradient

P
c

Pout

 
图 8   通气空泡内液体回射流形成机制

Fig. 8    Formation mechanism of liquid back-jet flow in the
ventilated cavity

 

J = 0.18

J = 0.68

对于尾喷流作用下的通气空泡在夹断过程会出

现两种情况, 如图 9 所示, 第一种射流的强度较弱,
空泡夹断以后空泡尾部为尖尾型, 与图 7中 

工况一致, 此时空泡尾部夹角角度很小, 难以形成回

射. 第二种情况射流的强度较强, 射流在空泡断裂点

保持着很高的速度, 气体很快形成二次膨胀使得空

泡尾部变成凹型尾, 与图 7 中   工况一致. 在
凹陷处的上表面, 重力作用使得凹陷的角度更大, 在

下表面重力作用趋向于使得界面变平, 结果使得液

体射流更容易形成于空泡尾部的上表面, 出现上下

不对称的结果. 另外射流的速度越高, 空泡内侧的压

力越低, 空泡内外压差导致空泡尾部界面的回击, 同
时为液体射流提供足够的能量, 与纯通气空泡相比,
此时向前冲击液体射流拥有更强的动能.

L = 0.6 J = 0.68

空泡稳定性受到很多流动参数的影响, 为了确

定哪些流动参数才是关键所在, 因而对空泡的破坏

过程展开了详细研究. 图 10展示了液体回射流作用

下通气空泡的失稳过程, 液体回射形成之后, 沿着空

泡内气体回流的方向向前运动, 直至接触空化器附

近的界面, 并与迎面的来流发生碰撞, 对空泡产生巨

大破坏, 空泡界面已经严重扭曲变形, 接着空泡界面

的振荡会向下游传播, 最终导致整个空泡失稳. 图 11
为实验中通过高速摄影拍摄到的空泡内部液体回射

流和空泡界面发生接触, 从而导致空泡失稳的过程,
实验条件对应仿真工况为   ,    . 目前的

数值仿真结果能很好地预测到这种空泡失稳机制,
同时从可以不同时刻提取的空泡内液体回射流的位

置, 辨析出回射流向上游输运的速率, 大小接近于外

部水流的一半. 液体回射流使得空泡内部由透明状

转变为水气掺混的模糊状态. 并在向上游输运的过

程中与空泡界面碰撞, 造成空泡界面波动. 

2.1.4    射流强度对空泡稳定性的影响

分析在空泡失稳的过程中, 剪切和重力作用是

主要因素, 强剪切力使得空泡形态拉长夹断. 而空泡

 

liquid jet
cavity

jet

external water flow

concave tail

secondary
expansion

high

pressure
low pressure

G

G

(a) 存在液体回射流的情况

(a) With liquid re-entrant jet

cavity

jet

external water flow

pointed tail

α

(b) 不存在液体回射流的情况

(b) Without liquid re-entrant jet 
图 9   尾喷流作用下液体回射流形成机制

Fig. 9    Formation mechanism of liquid back-jet flow under the action of
a tail jet

 

recirculation region

vortex
liquid

re-entrant jet

 
图 10   液体回射流作用下空泡失稳过程

Fig. 10    Cavity instablity process under the liquid back-jet flow
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J = 0.18

J = 0.38

J = 0.68

J = 1.20

夹断过程中往往伴随着气流的回击现象, 使得泡内

压力的突增和突降. 图 12展示了随着射流强度的增

加, 通气空泡形态的变化. 当   时, 射流对空泡

的泄气作用, 导致空泡形体相对于初始空泡, 长度减

小, 尾部出现气团脱落, 但空泡界面保持稳定. 当射

流强度增加至    时, 液体冲击界面进入空泡

内, 形成液体回射流. 当射流进一步增强至   ,
空泡颈缩位置逐渐向喷管出口靠近, 通气空泡由自

由闭合流型在射流作用下转变为尾部闭合流型. 当
射流强度达到   时, 射流出口位置以前的空泡

形态受到扰动发生变形. 此时的空泡具有很强的瞬

态特性, 其形状和尺寸较透明空泡随时间变化更为

剧烈. 空泡尾部射流区掺混大量离散气团和液滴/气
泡云, 形态与纯射流较为接近.

总的来说, 射流强度越强, 气液两侧的剪切作用

越强, 产生的液体回射流的强度越大, 界面越容易破

坏, 最终造成液体冲击界面进入空泡内, 形成液体回

射流, 进一步空泡界面会破碎, 变成水气掺混的状态.

J = 0.18 J = 0.68图 13 对比了射流强度为    和    两

种工况条件下, 空泡内部压力随时间的变化. 前者空

泡为稳定状态, 空化器附近压力和喷管出口压力变

化基本一致, 频率和变化的幅值较小, 说明通气空泡

技术存在为火箭发动机提供稳定工作环境的潜在应

用前景. 后者空泡为失稳状态, 空化器附近压力和喷

管出口压力变化的趋势一致, 但是喷管出口压力波

动的频率和幅值要大很多, 说明空泡尾部的振荡形

态逐渐向水下射流形态靠近.
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图 11   实验中拍摄液体回射流诱导空泡失稳过程

Fig. 11    Cavity instablity process under the liquid back-jet flow in the
experiment

 
L = 0.6, J = 0.18

L = 0.6, J = 0.38
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图 12   随着射流强度增加, 通气空泡体积分数云图

Fig. 12    Volume fraction cloud plot for the caity as the jet
intensity increases
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图 13   对比不同射流强度条件下空泡内压力随时间的变化

Fig. 13    The change of pressure inside the caivty with time is compared
under different jet intensity conditions
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2.2    不同模型长度计算结果分析
 

2.2.1    相对位置对空泡稳定性的影响

L = 4.7

仿真计算过程中同时也对比了 4个不同的模型

长度条件下空泡射流相互作用的结果. 图 14展示了

随着模型长度的增加, 通气空泡形态的变化. 除了第

一个工况   , 空泡失稳以外, 其他 3 个工况, 空
泡都保持稳定状态. 原因是射流与空泡头部相对距

离越小, 空泡内液体回射流越容易冲击空泡头部界

面, 导致空泡越容易失稳.
L = 4.7 L = 8.7图 15 对比了射流强度为    和    两种

工况条件下, 空泡内部压力随时间的变化. 前者空泡

内存在液体回射流, 空化器附近压力和喷管出口压

力变化的趋势一致, 但是喷管出口压力波动的频率

和幅值要大很多. 后者空泡为稳定状态, 空化器附近

压力和喷管出口压力变化完全一致. 气体的可压缩

性是空泡振荡的物理基础, 说明此时空泡的界面完

整, 气体的可压缩性不明显, 封闭空间内压力变化具

有一致性.
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图 15   对比不同模型长度条件下空泡内压力随时间的变化

Fig. 15    The change of pressure inside the caivty with time is compared
under different model length conditions
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特别注意的是当射流强度一定时, 随着模型长

度的增加, 液体回射流并没有产生. 分析原因为, 模
型长度越长, 在空泡夹断后空泡尾部越容易保持尖

尾型. 假定尾喷流作用下空泡横截面仍然保持椭圆

曲线, 长半轴为    , 短半轴为    , 如图 16
所示, 其中   代表空泡最大半径,    为模型长度,  
为喷管出口到空泡夹断处的距离长度. 从图 12数值

仿真的结果得到,    近似相等. 椭圆曲线在短半轴

一致条件下, 长半轴越长, 曲线的曲率变化越小. 即
随着模型长度的增加, 空泡尾部的夹角倾向于减小,
抑制液体回射流的形成. 另外液体射流向前运动过

程中, 沿着模型壁面, 动能存在一定的损耗, 模型越
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图 13   对比不同射流强度条件下空泡内压力随时间的变化 (续)

Fig. 13    The change of pressure inside the caivty with time is compared
under different jet intensity conditions (continued)

 
L = 4.7, J = 0.18

L = 6.0, J = 0.18

L = 8.7, J = 0.18

L = 10.7, J = 0.18

0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0

αq
 

图 14   随着模型长度增加, 通气空泡体积分数云图

Fig. 14    Volume fraction cloud plot for the caity as the model
length increases
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长, 液体射流到达空化器附近损耗的能量也越大, 对
空泡界面的影响也将减小.

总的来说, 模型长度越小, 喷管出口离空化器越

近, 空泡内尾流扰动越容易传播至空化器, 界面的初

始扰动也越大, 界面越容易破坏. 

2.2.2    射流作用下空泡稳定和失稳的临界条件

J L J

L

J L

通过上述分析可以得到空泡失稳机制主要取决

于两个无量纲参数    和   .    为无量纲射流动量, 数
学形式为射流推力和空化器阻力之比, 代表射流强

度.    为无量纲模型长度, 数学形式为模型长度和空

化器直径之比, 代表射流在通气空泡内的的相对位

置.     越大,     越小, 空泡越容易失稳. 在此基础上,
进一步总结了算例中出现稳定和失稳两种状态的临

界曲线, 如图 17所示.
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图 17   射流作用下空泡稳定和失稳的临界条件

Fig. 17    Critical conditions for the stable and unstable cavity under
tail jet action 

3     尾喷流作用下稳定空泡的闭合位置理论

分析

Q j

射流在空泡内表现为受限射流, 其卷吸效应的

强度一定程度上受到空泡形态变化的影响. 结合经

典的射流动力学理论, 对 Paryshev理论[14] 推导过程

中的连续方程加以合理修正, 并考虑空泡内气体和

射流气体之间的湍流扩散和卷吸效应带来的射流速

度衰减, 构建空泡射流结构判别模型. 射流作用下空

泡内部质量流动和压力分布如图 18 所示.     代表

Q2 Q3

Wc

喷管出口射流流量,    ,     .分别代表射流带走和回

流的流量.     代表空化器阻力. 空泡截面面积变化

可由独立扩张原理[29] 得到

S 1−S 2 =
Wc

p0− p∞
(22)

S 0 S 1 S 2

S 3

U0 U2 U3

其中,    代表喷管出口面积,    和   分别代表空泡

闭合处和闭合处下游附近空泡截面面积,    代表射

流回流截面面积 (如图 18 所示).     ,    ,    为对应

位置处的速度. 不考虑气体可压缩性, 根据动量方程

ρjet(S 2U2
2
−S 3U2

3 −S 0U2
0) = pcS 1− p0(S 1−S 2)− p∞S 2

(23)

Q j = Q2

空泡稳定闭合以后, 空泡流入和流出的气体质

量应该守恒 (前提是射流作用下空泡为稳定状态, 因
为一旦失稳, 破碎界面带来气体损失不可忽视), 而
通气的流量远远小于射流流量, 可以忽略, 得到连续

方程,    , 即
S 0U0 = S 2U2 (24)

假定射流中心轴线速度衰减和射流卷吸周围气

体流量都呈线性关系[30]

U2 =
k1U0

x
(25)

Qx −Q j

Q j
= k2x+ k3 (26)

U3 ≈ U2

通过上面 4 个方程式 (22) ~ 式 (25), 假设射流

回流的速度大小近似等于射流在闭合点下游的速

度,    , 并且空化数

σ =
2(p∞− pc)
ρ∞U2

∞
<< 1

J =
ρ0U2

0S 0

WC

 
R
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L
L
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α

 
图 16   尾喷流作用下空泡尺寸示意图

Fig. 16    Sketch map of cavity size under the action of a tail jet
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图 18   射流作用下空泡内部质量流动和压力分布示意图

Fig. 18    Schematic of the cavity internal mass flow and pressure
distribution with a gasous jet
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由此可以得到无量纲的回流流量为

Q3 =
Q3

Q j
=

(
1

Jk1
− 1

k1

)
x+1 (27)

Lt

根据空泡内部质量流量平衡, 在空泡闭合处射

流卷吸空泡内气体流量应该等于射流的回流流量,

即可得到尾喷射流作用下, 空泡的理论闭合位置离

喷管出口距离   可表示为

Q3 =
Qx −Q j

Q j
(28)

(
1

Jk1
− 1

k1

)
Lt +1 = k2Lt + k3 (29)

Lt = f
(
J̄
)

(30)

Lt J

对于射流作用下空泡稳定的工况, 空泡尾部闭

合位置到喷管出口的无量纲长度   只与   有关, 与

模型长度无关. 此结论得到数值仿真和实验结果支

撑, 如图 19所示, 不同模型长度条件下, 空泡闭合位

置到喷管出口长度, 实验和仿真结果对比误差均在

8% 以内. 在水洞中开展的验证实验, 水洞中流速为

5 m/s, 模型采用头部支撑方式. 模型内设置两路通

道, 一路在头部空化器处通气形成通气空泡, 一路在

尾部通气形成射流. 

4     结论

本文利用 VOF 耦合 level set 界面追踪方法, 考
虑气体的可压缩性, 展开了一系列改变射流强度和

模型长度的通气空泡和超音速尾射流相互作用的数

值仿真, 重点分析了通气空泡的稳定性和闭合位置.
数值结果表明:

(1)在超音速尾射流作用下, 通气空泡的界面会

经历膨胀、颈缩、断裂回缩过程, 然后开始周期性

震荡泄气. 通气空泡的形态长度相较于无射流条件

下大大减小.
(2)空泡失稳过程中, 空泡尾部产生液体回射流

会顺着气体回流路径向前冲击空化器附近界面. 其
产生过程与空泡断裂时尾部形态紧密联系, 并表现

出上下不对称的特点, 更易形成于空泡尾部上表面.

J L

J L

(3) 气液界面两侧强剪切和重力作用诱导了液

体射流的形成, 而这种空泡失稳机制主要取决于两

个无量纲参数    (射流推力和空化器阻力之比) 和 

(模型长度和空化器直径之比),    越大,    越小, 空泡

越容易失稳. 在此基础上, 进一步总结了不同工况下

出现稳定和失稳两种状态的临界曲线.
(4)空泡越稳定, 喷管出口的压力波动的幅度和

频率就越低, 通气空泡能为火箭发动机提供稳定的

工作环境.

J

(5)对于空泡失稳的工况, 空泡闭合在喷管出口;
而空泡稳定的工况, 喷管出口到闭合位置的长度只

与   有关, 与模型长度无关.
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