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摘 要:针对火箭通用芯级氧箱的共底贮箱结构,通过理论分析及数值仿真,提出了 “无塌陷

型面+消漩叶片”的出流方案,并通过优化型面起始点半径,确保出流过程中不产生明显的液

面塌陷。仿真及缩比试验结果表明,相比传统的 “圆盘+倒锥”出流方案,贮箱推进剂在无塌

陷型面出流方案下的出流过程中,没有明显的气液掺混或漩涡夹气现象,贮箱内推进剂可得到

充分利用。在此基础上,利用 Wallis两相漂移模型对输送管内两相介质传播速度进行了理论研

究,并结合出流过程中气泡运动速度的试验结果,提出了输送管内推进剂的可用量准则。
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Abstract:Basedonthetheoreticalanalysisandnumericalsimulation,anon-collapsesurfaceand
antivortexbladedischargingschemeforthecommonbottomcompartmentofthenewgeneration
mannedlaunchvehicleuniversalstageisproposed.Byoptimizingthestartingpointradiusofthe
surface,itisfurtherensuredthatthereisnoobviousliquidsurfacecollapseduringthedischarging
process.Comparedtothetraditionaldischargingschemeofdiscandinvertedcone,thesimulation
andscalingtestresultsofthenon-collapsesurfacedischargingschemeshowthatthereisnoobvi-
ousgas-liquidmixingorvortexentrainmentduringthedischargingprocessofthetank,andthe
propellantinthetankcanbefullyutilized.Onthisbasis,theWallistwo-phasedriftmodelisused
toconducttheoreticalresearchonthepropagationvelocityoftwo-phasemediaintheconveying
pipeline,andcombinedwiththeexperimentalresultsofbubblemotionvelocityduringthedischar-
gingprocess,acriterionfortheavailableamountofpropellantintheconveyingpipelineispro-
posed.
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0 引言

随着火箭箭体直径的增大,输送系统管路直

径相应增大,相应的推进剂剩余量也将大大增加。
因此,如何实现贮箱高效出流及输送管内推进剂

有效利用将成为提升火箭运载能力的重点研究方

向。本文分析了国内外目前主要出流装置存在的

差异,开展了无塌陷型面的理论研究,推导了无

塌陷型面曲线公式并进行了数值求解,根据得到

的型面曲线进行数值仿真。仿真结果显示,最佳

起始半径下的无塌陷型面出流过程液面下降平稳,
无明显塌陷,有利于输送管内推进剂的利用。进

一步开展了输送管内推进剂两相介质传播速度研

究,为输送管内推进剂利用提供理论基础。最后

开展了地面缩比试验,验证了仿真结果的可靠性,
并结合气泡运动速度的试验数据提出了输送管内

的推进剂可用量准则。

1 国内外研究现状

1.1 贮箱出流装置设计方面

贮箱出流装置主要用于抑制出流过程中3种典

型的流动现象———液面塌陷、出流漩涡及流动空

化[1],通常包括出流型面设计和出流装置设计。
其中,出流型面设计用于控制液面塌陷,提升流

动空化裕度。出流装置用于液面塌陷抑制及漩涡

抑制。目前,国内外对于漩涡抑制均通过设置隔

板或消漩叶片实现。而对于液面塌陷抑制,国内

外存在较大的差别,主要表现在国外运载火箭中

心出口的氧箱出流结构多采用 “出流型面+消漩

叶片”,典型的出流结构形式如下。

1)法尔肯9火箭二级氧箱的采用 “出流型面

+消漩叶片”方案,如图1所示[1]。出流型面为大

圆弧结构,无倒锥、盖板等附加结构。

2)航天飞机氧箱采用 “出流型面+消漩叶

片”方案,如图2所示[2]。

3)战神I火箭二级氧箱采用 “出流型面+消

漩叶片”方案,如图3所示[3]。
国内火箭中心出口氧箱的出流结构多采用

“圆盘/盖板+倒锥+消漩叶片”方案,典型的氧

箱出流结构如图4所示[1]。
对比上述氧箱中心出口的出 流 方 案,国 外

(尤其是美国)主要运载火箭对于液面塌陷多采用

“出流型面”进行抑制,而 在 国 内 则 多 采 用 “圆

图1 法尔肯9火箭二级输送系统布局

Fig.1 LayoutofFalcon9rocketsecondaryconveyingsystem

图2 航天飞机外挂贮箱氧箱出流装置图

Fig.2 Diagramofthespaceshuttle

oxygentankdischargingdevice

图3 战神I氧箱涡流挡板结构

Fig.3 AresIoxygentankVortexbafflestructure

图4 典型盖板+消漩叶片结构

Fig.4 Typicalstructuresofcoverplateandantivortexblade
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盘/盖板”进行液面塌陷抑制。

1.2 氧输送管推进剂利用

在氧输送管内推进剂利用方面,典型的如土星V
号一级氧输送系统[4]。土星V号一级氧输送系统采用

五输送管构型,液氧输送管直径为431.8mm,长度

为17.07m,单台发动机液氧流量为1791.69kg/s

(液氧流速为10.74m/s)。各液氧输送管路均包含一

个液氧耗尽传感器,并通过发动机延迟关机实现

氧输送管推进剂的利用。外侧4台发动机在输送管

耗尽关机传感器触发后1.2s关机,可得到输送管

内推进剂利用率约1.2/ (17.07/10.74)=75%。
土星V号一级氧输送系统示意图如图5所示。

图5 土星V一级氧输送系统

Fig.5 PrimaryoxygenconveyingsystemofSaturnV

  传统盖板类出流方案下的出流试验结果显示,
当贮箱内液位降至圆盘/盖板高度以下后,液面容

易发生塌陷夹气,造成在出流口夹气时,贮箱液

体推进剂尚未用尽[5-6]。同时,输送管内发生明显

的气液掺混现象[7-8],不利于输送管内推进剂利用。

1.3 小结

综上,为实现火箭氧箱的高效出流及输送管

内推进剂利用,以下方面工作值得进行研究:

1) “无塌陷型面+消漩叶片”出流方案可行

性研究,确保出流过程推进剂无塌、无漩,平稳

进入输送管。

2)液面塌陷后气液两相介质在输送管内的传

播速度,及输送管推进剂可利用量评估。

2 无塌陷型面设计及仿真优化

2.1 无塌陷型面公式推导

出流口流动示意图见图6,图中Vh 为轴向速

度,Vs 为沿型面曲线流速,r为型面半径,h 为轴

向高度。出流口型面公式具体推导过程如下[9]。

图6 贮箱出流口流动示意图

Fig.6 Schematicdiagramofthetankdischarge

贮箱出流口一维伯努利方程如下

dp
ρ

+adh+
d(V2

s)
2 +gcdEf =0 (1)

式中,p为压强;ρ为推进剂密度;h为液面高

度;a 为火箭加速度;gc 为重力常数;Ef 为壁面

摩擦损失;Vs 为沿型面曲线流速。为避免流动空

化,假定无阻力损失,dp=0, 则

adh+
d(V2

s)
2 +gcdEf =0 (2)

对出流型面任意位置半径r变量求微分,则
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adhdr+Vs
dVs

dr +gc
dEf

dr =0 (3)

对于圆形截面,型面各位置斜率为 -
dh
dr
,型面长

度为ds2=dr2+dh2, 则

ds
dr=- 1+

dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

2

(4)

ds
dh= 1+

dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

-2

(5)

进一步代入可得到

Vs =Vh
ds
dh=Vh 1+

dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

-2

(6)

假设流动均匀,轴向速度分量Vh 及截面平均流速

Vavg 如下,其中Q 为流量

Vh =Vavg=
Q
πr2

(7)

Vs 可表示如下

Vs =
Q
πr2

1+
dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

-2

(8)

对r求微分,可得到下式

dVs

dr=-2
Q
πr3

1+
dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

-2

-
Q
πr2

dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

-3d2h
dr2

1+
dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

-2
(9)

对不可压缩流动,壁面摩擦损失可表示如下

Ef

s =
V2

S

C2R
(10)

式中,C 为Chezy损失系数,可通过曼宁公式获得,

C=
1
nR1/6。其中,n为糙率系数,n=0.009~0.014,

R=d/4,d 为输送管直径。对s求微分得到下式

dEf

ds =
2V2

s

C2r=
2Q2

π2r5C2 1+
dh
dr

æ

è
ç

ö

ø
÷

-2
æ

è
ç

ö

ø
÷ (11)

将Ef 对r求微分得到

dEf

dr =
dEf

ds
ds
dr

=-
2Q2

π2r5C2 1+
dh
dr
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÷
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(12)

将Vs,
dVs

dr
,dEf

dr
带入式 (3),最终可得到无塌陷

型面的微分方程

d2h
dr2 =

aπ2r4

Q2
dh
dr
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è
ç

ö

ø
÷
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÷

2æ
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÷ (13)

根据火箭贮箱型面和出流口型面方程,根据

以下步骤,确定贮箱的无塌陷出流型面曲线。

1)选定无塌陷型面起始点半径r0, 根据贮箱

箱底型面获得该半径对应的斜率,保证无塌陷出

流型面起始与贮箱底型面相切。

2)采用Matlab的龙格库塔算法,根据飞行过

载、出流口流量,求解无塌陷型面的二阶微分方

程 (式13),获得不同型面半径r所对应的型面高

度h,直至输送管半径d/2。

3)根据曲线坐标 (r,h), 获得不同起始半

径的无塌陷出流型面曲线,如图7所示,横坐标为

型面半径r (单位为m),纵坐标为不同型面半径r
所对应的型面高度H (单位为m)。

图7 不同起始半径的无塌陷出流型面

Fig.7 Non-collapsedischargesurfacewith

differentstartingradius

2.2 无塌陷型面出流仿真

根据贮箱及出流口结构,抽取其中的流体域进

行仿真。由于下游输送管不影响贮箱内液面等参数,
为了提高计算效率,计算模型仅截取小段输送管。

仿真使用Flow3D软件开展,采用单流体模

型;流体介质为液氧;考虑流体的卷吸效应和表

面张力;过载根据飞行工况设置为1.5g;贮箱进

口为压力边界,给定气枕压力0.27MPa;管路出

口为体积流量边界,体积流量为1.874m3/s。进

行瞬态仿真计算,初始状态通过液位高度给定,
计算时间覆盖至出流口出现夹气。

不同起始半径出流仿真结果如图8所示。从图

中可以看出,起始半径较小或者较大,均会导致

贮箱内推进剂有明显剩余,通过进一步优化,确

定无塌陷型面起始半径为1m。起始半径1m的无

塌陷型面不同时刻的出流仿真结果如图9所示。

37




宇航总体技术 2023年7月

(a)起始半径0.5m
  

(b)起始半径1.0m

(c)起始半径1.5m

  
(d)起始半径2.0m

图8 不同起始半径液面塌陷时刻云图

Fig.8 Pressurecontoursofliquidsurfacecollapsetimewithdifferentstartingradius

(a)t=0s
  

(b)t=0.6s

(c)t=1.8s
  

(d)t=3.0s
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(e)t=3.8s
  

(f)t=4.0s

(g)t=4.05s

  
(h)t=4.10s

图9 无塌陷出流型面出流过程不同时刻云图 (起始半径1m)

Fig.9 Non-collapsedischargesurfacepressurecontoursofdischargeatdifferenttimes(startingradiuswith1meter)

2.3 无塌陷型面与 “传统圆盘+倒锥”出流过程

仿真对比

  “传统圆盘+倒锥”出流方案仿真结果如图10
所示。从图中可以看出,液面降低至圆盘以下时,
箱底及输送管内形成明显夹气。相比 “传统圆盘+
倒锥”方案,无塌陷型面出流方案具有以下优点:

1)出流过程无明显液面塌陷,箱内推进剂利

用率高。

2)两相介质进入输送管液面平稳,便于输送

管内推进剂利用。

3)流阻小,空化裕度高。

3 输送管内推进剂利用理论研究

贮箱液面塌陷后,输送管内为典型的管内两

相流动。根据目前的试验现象看,输送管入口为

弥散泡状流[10]。以下采用两相漂移模型,对输送

管内的气泡运动速度进行估算,为输送管内推进

剂利用评估提供理论基础。

图10 圆盘+倒锥方案液面塌陷时刻云图

Fig.10 Pressurecontoursofliquidsurfacecollapsetime

withthediskandinvertedcone

3.1 Wallis两相漂移模型

针对垂直管路中的气液弥散泡状流,Wallis提

出了考虑气液两相流速不相等的 Wallis两相漂移

模型[10],具体公式如下。漂移流速ugi 定义为
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ugi=ug -U=ug -Ug -Ui

=ug -α·ug -(1-α)·ui

=(1-α)·(ug -ui) (14)
式中,ug 为气泡真实运动速度,ug=Qg/Ag;ul 为

液相真实运动速度,ul=Ql/Al;Ug 为气泡表观运

动速度,Ug = Qg/A;Ul 为液相表观运动速度,

Ul=Ql/A;U为流体表观运动速度,U= (Ql+
Qg)/A;Qg,Ql 分别为气体和液相的体积流量;

α为体积含气率;A 为管路截面积。
根据试验结果,漂移流速ugi 与气泡在静止液

体中的浮升速度uT 有ugi=uT·(1-α)m,对于气

泡来说,uT 和m 与气泡雷诺数Reb =ρl·uT·

db/ηL 和液相伽利略数Ga=d3
b·ρl·(Δρ)·g/η2L 有

关。式中,g为重力加速度,ρl 为液相密度,ρg 为

气相密度,ηL 为动力黏度,vl 为运动黏度,Ts 为

饱和温度,Cpl 为液体定压比热,σ 为表面张力,

Hlg 为汽化潜热,Δρ 为气液相密度差,db 为气泡

直径,可用下式计算。

db =1.5×10-4· σ
gΔρ
æ

è
ç

ö

ø
÷

0.5 cplρlTs

ρgHlg

æ

è
ç

ö

ø
÷

1.25

m (15)

根据流动工况不同,uT 和m 可按表1[10]确定。

表1 uT 和m 确定方法

Tab.1 MethodfordetermininguTandm

流动工况 uT m

Reb<2 2gΔρ (db/2)2/ (9ηl) 2

2<Reb<4Ga-2.2 0.33g0.76v-0.52l (db/2)1.28 1.75

4Ga-2.2<Reb<3Ga-0.25 1.35 [σ/ (0.5Δρdb)]0.5 1.5~2.0

Re>3Ga-0.25 1.5 [σgΔρ/ρ2l]0.25 1.5~2.0

对于下降流动,滑速比为

 S=
ug

ul
=1-uT· 1-α( ) m/Ul

=1-uT·(1-α)m/ (1-x)·
Mt

ρlA
é

ë
êê

ù

û
úú (16)

对于分散泡状流,一般体积含气率α<0.2,质量

含气率x 比较小,式 (16)可进一步简化为

S=1-uT·(1-α)m/ Mt

ρlA
æ

è
ç

ö

ø
÷ (17)

式中,Mt 为管路气液总流量,x 为质量含气率。

3.2 Wallis两相漂移模型与试验数据对比

某型号助推氧箱全尺寸试验时,对输送管内的

气体流动时间进行了测量,输送管管径为220mm。

试验结果见表2,当采用水介质时,气泡运动速度

是液体运动速度的1.03~1.20倍。采用 Wallis两

相 漂移模型理论分析可得到输送管进口含气率在

0.05~0.20时,气泡运动速度V气 是液体运动速

度V液 的1.034~1.234倍,含气率越高,气泡运

动速度越快,具体见表3。Wallis两相漂移模型的

气泡速度估算值与试验数据基本一致,说明输送

管内的两相流动符合 Wallis两相漂移模型。

表2 氧输送管气体流动时间统计 (水)

Tab.2 Statisticsofgasflowtimein

oxygenconveyingpipe(water)

序号 流量/ (m3/h) 液体流速/ (m/s)
V气/V液 出流方案

1 939 6.87 1.20

2 937 6.85 1.16

3 938 6.86 1.20

4 940 6.87 1.20

5 938 6.86 1.18

6 545 3.98 1.15

7 548 4.01 1.10

圆盘加

隔板

8 955 6.89 1.1

9 943 6.89 1.14

10 943 6.89 1.03

11 944 6.89 1.11

倒锥消

漩器

表3 不同入口含气率的气泡运动速度 (水)

Tab.3 Bubblevelocityatdifferentinletvoidcontents(water)

含气率 滑速比/ (ug/ul) 气泡真实流速/ug V气/V液

0.05 0.983 7.106 1.034

0.10 0.984 7.514 1.094

0.15 0.986 7.969 1.160

0.20 0.988 8.480 1.234

4 出流缩比原理性试验验证

4.1 试验系统

试验系统根据真实贮箱、输送管及八通结构,

按1∶4.2进行缩比[11],贮箱及输送管材料均采用

透明有机玻璃,介质采用水,便于可视化。
试验系统原理图如图11所示,试验系统包括

透明贮箱、透明输送管、透明八通、测量系统和

泵/流量计等设备。为考核贮箱内液面塌陷及输送
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管内气泡传播速度,试验中贮箱后底、输送总管

入口、输送管中段、八通蓄压器入口以及八通分

支管出口设置压力传感器,用于监测流动稳定性

及分支管流量一致性。试验系统现场如图12所示。

图11 出流缩比原理性试验系统示意图

Fig.11 Schematicdiagramofthedischargescalingtestsystem

图12 出流缩比原理性试验系统现场

Fig.12 Fielddiagramofdischargescalingtestsystem

4.2 试验目的

出流缩比原理性试验目的如下:

1)通过可视化试验,开展无塌陷型面与 “传
统圆盘+倒锥”方案对贮箱推进剂剩余量的影响

研究。

2)通过可视化试验,开展输送管入口夹气后

在输送管及八通中的传播规律研究,为输送管内

推进剂利用提供指导。

3)通过施加初始旋转扰动,开展 “无塌陷型

面+消漩叶片 (8片)”的消漩特性研究。

4.3 试验工况

根据Fr=v/(gd)0.5 等效(Fr数为流体力学中

表征流体惯性力和重力相对大小的无量纲参数,
其中v 为流速,g 为火箭过载加速度,d 为特征长

度)及缩尺效应[11],可得到各模块缩比试验流量,
如表4所示。

表4 各模块氧箱缩比出流流量

Tab.4 Oxygentankscaledoutputflowrateofeachmodule

贮箱

直径/

m

总管

直径/

mm

总管

流量/
(L/s)

总管

流速/
(m/s)

分支

管直径/

mm

分支

管流量/
(L/s)

分支管

流速/
(m/s)

一级氧 1.2 144 34 2.05 52.8 4.8 2.18

助推氧 1.2 144 24 1.50 52.8 3.5 1.59

4.4 试验结果分析

4.4.1 液面塌陷特性分析

图13、图14分别展示了一级氧缩比工况 (出
流流量34L/s)无塌陷型面方案、“传统圆盘+倒

锥”方案的出流特性,图中红圈标注部分为气液

交界面,结果显示,无塌陷型面出流方案下贮箱

推进剂均可得到有效利用,出流过程无明显液面

塌陷夹气现象,输送管内两相介质流动平稳。对
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图13 无塌陷型面出流试验 (34L/s)

Fig.13 DischargetestwithNon-collapsesurface(34L/s)

图14 圆盘+倒锥方案出流试验 (34L/s)

Fig.14 DischargetestwithDiscandinvertedcone(34L/s)

于 “传统圆盘+倒锥”出流方案,液面在圆盘以

上,无液面塌陷现象。液面在圆盘以下时,输送

管入口发生明显夹气,此时贮箱内推进剂仍未用

尽,同时输送管内出现明显的气液掺混现象。

4.4.2 防漩效果特性分析

针对无塌陷型面出流方案,通过电动搅拌器

在缩比贮箱内施加漩涡扰动,研究无塌陷型面出

流方案消漩叶片的防漩性能。
当箱底内无消漩叶片时,搅拌结束静止1min

后开展出流试验,贮箱出流过程中,中心会形成明

显气芯,且随液位高度逐渐降低,气芯长度和幅度

逐渐增大,直至管路中心形成旋转空心,贮箱内推

进剂难以有效利用,典型的气芯结构如图15所示。
当箱底内设置8片消漩叶片时,搅拌结束直接

开展出流试验,贮箱上部流体处于明显旋转状态,
但在消漩叶片的抑制下,出流口附近无明显漩涡夹

气及气芯现象,消漩效果明显,初始贮箱漩涡扰动

对出流无明显影响,如图16所示。

4.4.3 输送管内两相介质传播速度及推进剂利用

研究

  根据高速摄像机出流视频及各测点压力数据,
对输送管内两相介质传播速度进行分析,分析结

果见表5。从表中可以看出,气泡运动速度为全液

体流速的1.0~1.23倍,气泡运动速度取最大包络

值1.3倍,输送总管推进剂不可用量为1-1/1.3=
23%,考虑2倍余量,建议输送总管推进剂不可用

图15 箱内无消漩叶片 (24L/s)

Fig.15 Tankwithoutantivortexblades(24L/s)

  
图16 箱内8片消漩叶片 (24L/s)

Fig.16 Tankwith8antivortexblades(24L/s)
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表5 输送管内两相介质传播特性分析

Tab.5 Analysisofthepropagationcharacteristicsoftwo-phasemediainconveyingpipes

序号 流量/ (kg/s) 液体流速/ (m/s)
试验值

管内气泡流动时间/s 管内气泡运动速度/ (m/s) V气/V液

备注

1 24.93 1.532 1.768 1.697 1.108

2 24.81 1.524 1.872 1.603 1.051

3 23.92 1.469 1.836 1.634 1.112

4 33.35 2.049 1.334 2.249 1.098

5 33.12 2.035 1.318 2.276 1.119

6 32.85 2.018 1.334 2.249 1.114

7 46.86 2.879 0.864 3.472 1.206

8 47.15 2.897 0.840 3.571 1.233

9 49.47 3.039 0.848 3.538 1.164

无塌陷型面

出流方案

10 23.9 1.468 1.960 1.531 1.042

11 24.93 1.532 1.928 1.556 1.016

12 25.18 1.547 1.904 1.576 1.019

13 32.90 2.021 1.424 2.107 1.042

14 32.31 1.985 1.432 2.095 1.055

15 31.61 1.942 1.408 2.131 1.097

16 46.89 2.881 0.904 3.319 1.152

17 47.40 2.912 0.888 3.378 1.160

18 47.22 2.901 0.920 3.261 1.124

“传统圆盘+
倒锥”出流方案

量约为46%。

4.5 试验结果与仿真结果对比

无塌陷型面出流缩比试验结果与仿真结果对

比如图17所示,图中红色圈出部分为气液交界面,
从图中可以看出,贮箱出流末期无明显的液面塌

陷现象,与仿真结果相一致。

图17 仿真与试验结果对比 (34L/s)

Fig.17 Comparisonofsimulationandexperimentalresults(34L/s)
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5 结论

通过上述理论分析、仿真、及试验验证,可

得到以下结论:

1)相比传统的 “倒锥+圆盘”方案,理想无

塌陷型面出流过程不会产生明显的液面塌陷,箱

内推进剂利用率高,且推进剂进入输送管后液面

相对平稳,不会产生明显的气液掺混现象,对于

输送管内推进剂利用具有明显优势。

2)箱底内设置8片消漩叶片,可有效消除出

流过程中的漩涡扰动。

3)输送管内两相流动符合 Wallis两相漂移模

型,按气泡运动速度为全液相运动速度的1.3倍

(包络 值)核 算,输 送 总 管 推 进 剂 不 可 用 量 为

23%,考虑2倍余量,建议输送总管推进剂不可用

量为46%。
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