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摘　要：为研究气气冷流掺混流场缩尺技术，对多组分气相掺混流动三维ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ无量纲方程及其定

解条件进行了相似性分析，并将量纲分析方法应用到气气掺混流动现象中，获得了气气掺混流场相似准则，

该相似准则表明冷流掺混试验件尺寸和试验背压都可以变化；运用该准则，在不同背压工况下进行了３个不

同尺寸试验件的单喷嘴气气喷注器掺混流场的仿真分析和比较，结果表明不同试验件尺寸和不同压力工况

下气气掺混流场具有相似性。研究结果能够指导气气冷流试验，并为气气燃烧流场缩尺技术研究提供

参考。
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　　２０世纪９０年代以来，在全流量补燃循环发

动机背景下，作为其关键技术的气气喷注器技术

得到广泛关注［１８］。作为一种喷注器类型，气气

喷注器也广泛应用于其他发动机中［９１２］。冷流掺

混是气气喷注器研究内容的重点之一，有助于深

入了解气气掺混机理，并能够为气气喷注器设

计和燃烧试验提供参考。

一般冷流掺混研究首选在背压为一个大气压

下开展，但由于这有异于真实发动机中的高压环

境，无论是推进剂性质，还是掺混过程本身特性都

可能会发生变化。为了能够与真实发动机工况相

匹配，往往需要提高背压以获得更加可信的数

据［８，１０１４］，在以往的气气喷注器冷流试验研究中

也不例外［８，１０１２］。另一方面，在高背压下开展试

验研究必然增加试验难度和研究成本。另外，

在试验中往往无选择性地采用全尺寸的试验

件，特别是对于大发动机喷注器的研究，往往不

仅仅需要采用较大尺寸的试验件和较高的试验

流量等，还需要具有较大供应能力的试验系统

支持。

自从火箭技术开始以来，液体火箭发动机推

力室缩尺技术的研究就一直具有相当难度和争论

性。然而在火箭发动机的研制过程中，缩尺技术

的应用可以大量节约成本、周期和降低风险

等［１５１７］。Ｓ．Ｓ．Ｐｅｎｎｅｒ等在２０世纪５０年代就开

展了液体火箭发动机燃烧室缩尺技术的理论研

究［１８］，但由于历史等原因，直到近几年缩尺技术

研究才有新的进展；Ｃ．Ｅ．Ｄｅｘｔｅｒ和Ｊ．Ｒ．Ｈｕｌｋａ

等对液体火箭发动机燃烧室缩尺技术研究进行了

归纳总结和一些新的探索，并指出由于液体火箭

发动机燃烧流动过程的复杂性，研究方向不能仅

放在整体燃烧现象的相似上，而应该对燃烧过程

的各个分过程以及它们的交互关系进行具体的研
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究［１５１７］。而在不涉及到燃烧的冷流试验研究中，

特别是对气体掺混流动，过程相对简单，为其整体

过程的相似提供可能。如果能够获得可靠的缩尺

规律，使得高压下的掺混试验可以采用低压下甚

至在一个大气压力下的试验代替，大尺寸的试验

件可以选择小尺寸的试验件代替，就能够大大降

低试验难度以及成本和周期。

对气气冷流研究的工作开展较多，但对其缩

尺技术和流场相似性等研究还未见报道。缩尺技

术的关键是必须保证物理现象的相似［１５１８］，因此，

对于气气冷流掺混，关键是要保证其掺混流场结

构的相似。相似理论表明两现象相似的一个必要

条件是几何相似，本文的研究就是要获得气气冷

流掺混流场相似的充分必要条件，以指导气气喷

注器冷流试验研究工作，并为气气燃烧试验的缩

尺技术研究打下基础。

本文将以气气掺混流场为研究对象，采用相

似性方程分析和量纲分析两种理论研究方法，获

得气气掺混流场的相似准则；并在此基础上进行

了多工况单喷嘴推力室掺混流场的数值模拟研

究，结果表明只要遵循相似准则，不同尺寸试验件

在不同背压工况下掺混流场结构相似。

１　方程分析

１１　气相湍流掺混流动的犖犪狏犻犲狉犛狋狅犽犲狊方程组

气气冷流掺混流动现象为氧化剂和燃料通

过喷注器内各自的流道喷入燃烧室内混合，形成

掺混流场。冷流掺混流场一般马赫数（犕犪）很小，

定常状态下，对于有犖 个气相组元的掺混流场，

可以写出下列形式的无量纲化的完全 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程组。

① 连续方程：
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③ 组分方程：
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④ 能量方程：
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式中：ρ为密度；狌为速度；狆为压力；λ为热传导系

数；μ为动力黏度；犢 为气体浓度；犮狆 为比定压热

容；犜为温度；犉为作用力；下标犻，犼表示不同的

坐标方向；上标表示无量纲。

只有控制方程一致，所描述的物理现象才能

相似，即保证：费劳德数犉狉１＝犉狉２，欧拉数犈狌１＝

犈狌２，雷诺数犚犲１＝犚犲２，施密特数犛犮１＝犛犮２，普朗

特数犘狉１＝犘狉２。下标１，２分别表示两种工况。

１２　单值性条件

两同类现象相似的必要条件需要单值性条件

相似。对于定常流场，这里掺混流场的单值性条

件有①入口条件：入口边界上推进剂的速度分布

狌１＝狌２；入口温度分布犜１＝犜２；入口组分浓度分

布犢１＝犢２。②壁面边界条件：速度边界无滑移，

即狏

狀
＝０；组分边界无加质或其他相似的加质条

件。③出口边界条件：无回流现象。

１３　相似准则分析

（１）弗劳德数

犉狉代表惯性力与重力之比，表征重力影响的

大小，一般只有在飞行过载较大的情况下需要考

虑。［１９］

（２）欧拉数

犈狌反映了压力表面力的作用和影响。在一

般情况下，犈狌只有在管中水击和空泡等问题的试

验研究中才要满足犈狌相似准则的条件。
［１９］

（３）雷诺数

模型试验要做到犚犲等于原型，有时很困难。

比如在本文中，气体密度与压力基本成正比关系，

黏度基本不受压力的影响，当特征速度保持不变

时，要保证不同压力下犚犲一致，特征尺寸必须与

压力成反比，会导致低压模型尺寸过大。但是一

般流动存在所谓的“自模区”，当犚犲大于某一定

值时，一般为进入完全湍流状态时，流动进入了

“第二自模区”。当模型和原型处于同一自模区

时，模型和原型流动相似［１９］。

对火箭发动机中气气喷注掺混过程，气体

射流一般具有很高的犚犲，燃烧室内处于完全的

湍流流动状态，流动状态进入了“第二自模

６０３１
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区”内。

（４）施密特数

在掺混介质和介质温度都不变的情况下，犛犮

保持相等。

（５）单值性条件

首先需要保证掺混流动区域入口边界条件上

速度分布狌１＝狌２，即喷注器出口速度分布需要相

同。平均速度的大小可以通过使喷注压降分数不

变予以保证，由于气体本身的可压缩性，在压力改

变时按比例改变推进剂流量即可。但速度的分布

型同样对流场具有一定的影响，需要具有相同的

速度分布型，这需要模型与原型具有完全相似的

入口几何结构。但另一方面，只要在推进剂进入

燃烧室时，推进剂处于完全湍流状态，根据完全湍

流状态下的流动自模性，在保证平均速度相同时，

燃烧室入口速度分布相同就可以办到；再者，只有

速度分布型的差别不会对掺混流场带来较大的影

响，这种次要影响因素就可以不予以考虑。同理

温度分布入口条件犜１＝犜２ 也可以予以实现。组

分分布入口条件犢１＝犢２ 是比较容易实现的，如

果是氢／氧推进剂，这一点会自动保证，如果是富

氧／富燃燃气可以通过保证富氧／富燃预燃室的混

合比来保证。

在一般室壁无加质的液体火箭发动机中，无

滑移和组份边界条件自动保证。

２　量纲分析

量纲分析是另一种能够指导试验研究的理论

分析方法，它应用范围更广，而将其应用于火箭发

动机推力室内流动现象还未见报道。本节将量纲

分析方法应用到气气掺混流动现象中，以获得

气气掺混流场的相似准则，并能够提高对气气

掺混过程的理解，为其他推力室内流动现象的研

究提供参考。

为不失一般性，这里以氢氧火箭发动机上应

用广泛的同轴剪切式喷注器、气氢／气氧为推进剂

作为分析实例，其他类型喷注器和推进剂种类可

以进行参考分析。

在气气喷注器冷流掺混现象中一共涉及到

的物理量有：长度犔、速度狌、压力狆、温度犜、浓度

犢、物性参数（密度ρ、动力黏度μ、比热犮狆、扩散系

数犇、热传导系数λ）、气体常数犚、壁面加质参数

犌以及回流参数犅。而对于同轴剪切式喷注器掺

混过程，可以列出所有可能影响该现象的各相关

项的独立参数，如表１所示。

表１　与同轴剪切式喷注器冷流掺混过程相关的独立参数

犜犪犫犾犲１　犐狀犱犲狆犲狀犱犲狀狋狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犻狀犳犾狌犲狀犮犻狀犵狊犺犲犪狉犮狅犪狓犻犪犾

犵犪狊犵犪狊犻狀犼犲犮狋狅狉犮狅犾犱犳犾狅狑犳犻犲犾犱

物理量 参数与符号

尺寸

喷嘴：氧喷嘴内径犱Ｏ
２
，氢环腔内径

犱Ｈ
２１
，氢环腔外径犱Ｈ

２２
，喷嘴缩进尺寸

或其他特征尺寸Ｌｒ

燃烧室：燃烧室内径犱Ｃ

速度 氢、氧喷注速度：狌Ｈ
２
，狌Ｏ

２

压力 背压狆ｂ

推进剂

ρＨ２ρＯ２
，μＯ２

，μＨ２
，犮狆Ｈ２

，犮狆Ｏ２
，犜Ｈ

２
，

犜Ｏ
２
，λＨ

２
，λＯ

２
，犢Ｈ

２
，犢Ｏ

２
，犇Ｈ

２
，犇Ｏ

２
，

犚Ｏ
２

燃烧室壁面边界 加质参数犌

回流 犅

２１　π定理的应用

气气喷注器的冷流研究主要用于考察喷注

器的掺混效率犈ｍ 和室壁相容性φ
［７，１１１２］，而它们

完全依赖于流场结构，只有保证流场结构相似，

犈ｍ 与φ才能相同。而在冷流试验中往往采用掺

混长度犔ｃｏｌｄ来衡量和比较掺混效果，一定的犔ｃｏｌｄ

代表了一定的掺混流场结构。本文将掺混长度

犔ｃｏｌｄ作为研究对象，采用π定理得到包含犔ｃｏｌｄ的

函数表达式。

进行量纲分析首先必须找到影响犔ｃｏｌｄ的所

有物理量。在表１所有物理量中，首先假设入

口介质和介质温度不变时，则推进剂的有关物

性参数中μＯ２、μＨ２、犮狆Ｈ２、犮狆Ｏ２、犜Ｈ
２
、犜Ｏ

２
、λＨ

２
、λＯ

２
、

犢Ｈ
２
、犢Ｏ

２
、犇Ｈ

２
和犇Ｏ

２
保持不变；对于一般冷流试

验研究，室壁无加质状态，即使存在加质情况，

本文首先假设犌 值不变；且假设出口无回流

现象。

因此，表１中能够影响犔ｃｏｌｄ的物理量有：犱Ｏ
２
、

犱Ｈ
２１
、犱Ｈ

２２
、Ｌｒ、犱Ｃ、狌Ｈ

２
、狌Ｏ

２
、ρＨ２ρＯ２和狆ｂ。即犔ｃｏｌｄ

是这些量的某种函数关系，即有

犔ｃｏｌｄ＝犳（犱Ｏ
２
，犱Ｈ

２１
，犱Ｈ

２２
，Ｌｒ，犱Ｃ，狌Ｏ

２
，狌Ｈ

２
，ρＯ２，ρＨ２，狆ｂ）

（５）

　　所有物理量中包含长度犔，时间犜和质量犕

三个基本单位。选择犱Ｏ
２
、狌Ｏ

２
、ρＯ２作为基本物理量

进行量纲分析，应用π定理得到以下８个无量

纲量：

π１ ＝
犔ｃｏｌｄ
犱Ｏ

２

，π２ ＝
犱Ｈ

２１

犱Ｏ
２

７０３１
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π３ ＝
犱Ｈ

２２

犱Ｏ
２

，π４ ＝
Ｌｒ

犱Ｏ
２

π５ ＝
犱Ｃ
犱Ｏ

２

，π６ ＝
ρＯ２

ρＨ２

π７ ＝
狆ｂ

ρＯ２狌Ｏ２
２
，π８ ＝

狌Ｈ
２

狌Ｏ
２

　　因此有π１＝犳（π２，π３，…，π８）。

２２　相似准则分析

通过以上分析，可以看出：只要保证π２，

π３，…，π８ 相同，π１ 将保持不变，其中：

π２＝
犱Ｈ

２１

犱犗
２

为喷注器环氢孔的内环直径与氧喷

孔内径之比，代表着氧喷嘴厚度对掺混的影响；

π３＝
犱Ｈ

２２

犱Ｏ
２

为喷注器环氢孔的外环直径与氧喷孔内

径之比，代表着喷注面积比对掺混的影响；π４＝

Ｌｒ

犱Ｏ
２

代表着喷注器缩进量等其它特征尺寸对掺混

的影响；π５＝
犱Ｃ
犱Ｏ

２

代表着燃烧室特征尺寸对掺混的

影响；π６＝
ρＯ２

ρＨ２
代表氧化剂与燃料密度比对掺混的

影响；π７＝
狆ｂ

ρＯ２狌Ｏ２
２＝

１

犚Ｏ
２
犜狌Ｏ

２

２
为背压与特征动压

之比，也代表氧的喷注速度对掺混的影响；π８＝

狌Ｈ
２

狌Ｏ
２

代表氢／氧喷注速度比对掺混的影响。

在缩尺技术中，保持喷嘴和燃烧室尺寸相似，

就可以保证π２，π３，π４，π５ 不变；则有

π６ ＝
ρＯ２

ρＨ２
＝

狆Ｃ
犚Ｏ

２
犜Ｏ（ ）

２

狆Ｃ
犚Ｈ

２
犜Ｈ

（ ）
２

＝

犚Ｈ
２
犜Ｈ

２

犚Ｏ
２
犜Ｏ

２

＝ｃｏｎｓｔ （６）

　　由于气体的可压缩性，保持喷注压降分数不

变，即可保证π７ 和π８ 不变。

通过以上分析，保证几何相似，保证推进剂喷

注速度不变，再加上２．１节中的假设条件：推进剂

种类相同、推进剂温度不变，室壁无加质或具有相

似的加质条件，无回流发生，即可保证π１ 不变，流

场即相似。这就构成了气气掺混流场的相似准

则，与第１节中得到了相同的结论。

可以看到所得到的准则中除了尺寸可以相似

变化以外，并不包括对背压的限制，因此可以在保

证以上条件的前提下，可以同时改变背压和尺寸，

并能够保证掺混流场的相似性。

３　仿真研究

以上理论分析得到的准则对试验件几何形式

和喷嘴个数没有选择性。为了进一步验证理论分

析结果和指导工程实际，且不失一般性，本文设计

了原型和模型单喷嘴气气喷注器推力室，推进剂

选取常温气氢／气氧，喷嘴类型为同轴剪切式，原

型喷注器和燃烧室的参数选自大发动机，喷注器

和燃烧室构型如图１所示。模型喷注器和推力室

都几何相似于原型，不失一般性，本文选取缩比因

子为２．０，即模型的所有尺寸都是原型的一半。

图１　单喷嘴原型与模型喷注器

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐｒｏｔｏｔｙｐｅａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ

由于冷流研究没必要采用喷管，计算区域省

略了喷管部分，在计算中直接在燃烧室尾部施加

背压，计算区域如图２所示。

图２　单喷嘴推力室计算区域

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｏｆｓｉｎｇｌｅｅｌｅｍｅｎｔｃｈａｍｂｅｒ

３１　计算方法及边界条件

气气冷流掺混的控制方程采用气相掺混的

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组，如１．１节中所述。在数值

方法的应用方面，有关气气掺混燃烧流场的数值

模拟方法在美国宾夕法尼亚州立大学和 ＮＡＳＡ

ＭａｒｓｈａｌｌＳｐａｃｅＦｌｉｇｈｔＣｅｎｔｅｒ（ＭＳＦＣ）已进行了

许多工作，研究结果表明采用雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程组，并采用犽ε湍流模型得到的数据

能够与试验数据吻合良好［３４，６］。本文进行相对

简单的冷流掺混数值模拟也采用求解雷诺平均

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组，并应用标准犽ε两方程湍

流模型来解决湍流问题，以开展各工况下流场结

构的比较。

本文采用时间相关法求解气相掺混流场，采

用控制体积法离散方程。离散方程的统一形式可

表示为

８０３１
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ｄ

ｄ狋
（ρφ犞）犘０＋犪０φ犘０ ＝∑

犖

犼＝１

犪犼φ犘犼 ＋犫０ （７）

　　对于稳态过程，
ｄ

ｄ狋
（ρφ犞）犘０＝０。式中：φ为流

场通用变量；犘０ 为控制容积中心节点；犘犼 为其周

围节点；犞 为控制容积体积；犼为控制容积中界面

的角标；犖 为控制容积的界面数；犪０ 和犪犼 分别为

离散方程中对应于犘０ 和犘犼 的算子系数；犫０ 为离

散方程源项。在空间上采用二阶迎风格式对连续

方程、动量方程和组分方程进行耦合求解，然后再

解湍流模型相关方程。

燃烧室为圆柱体，喷嘴置于头部中心，因此可

以采用轴对称模型进行计算，对其进行网格划分，

在边界上、燃烧室头部和氢氧剪切层区域都进行

了必要加密处理，计算区域为推力室对称一半。

入口按流量边界条件给出，湍流强度按经验取

犐＝５％。在轴对称边界上，在其垂直方向上的速度

分量为零，所有变量在其垂直方向梯度为零。壁

面边界，采用绝热、无滑移边界条件；燃烧室尾部

直接施加所需背压边界条件。

３２　结果与分析

本文共进行３个典型工况下单喷嘴仿真研

究，以分别考察压力和尺寸变化，背压选择较为极

限的压力，并特定地进行１个大气压下计算。单

喷嘴工况仿真研究参数如表２所示，为了保持氢／

氧喷注速度相同，根据气体的压缩性，相应推力室

氢／氧喷注流量按喷注面积和背压比例变化。各

工况的氧射流的犚犲范围为４．２４×１０４～４．４６×

１０６，氢射流犚犲范围为５５２７～５．２×１０
５，都处于各

自的湍流状态。

表２　单喷嘴工况仿真研究参数

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狊犻狀犵犾犲犲犾犲犿犲狀狋犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

推力室 背压／ＭＰａ 氢流量／（ｇ·ｓ－１） 氢入口温度／Ｋ

原型 １０．０ ４３２．００ ３００

原型 ０．１ ４．３２ ３００

模型 ０．１ １．０８ ３００

氧流量／

（ｇ·ｓ－１）
氧入口温度／Ｋ

总流量／

（ｇ·ｓ－１）
混合比

２５９２．００ ３００ ３０２４．００ ６．０

２５．９２ ３００ ３０．２４ ６．０

６．４８ ３００ ７．５６ ６．０

因为高压下气体已不满足理想气体状态方

程，本文采用真实气体犚犓 方程代替理想气体状

态方程以考虑真实气体效应。

图３为３种工况推力室内氧组分质量分数分

布图。由图可以看出，３种工况下氧组分分布具

有明显的相似性。为了定量地比较各工况内流场

结构，图４给出了３种工况一些典型轴向位置上

氧组分分布的比较数据。为配合第２节中的分

析，这里以氧喷嘴内径犱Ｏ
２
作为尺度基准，图中纵

坐标采用燃烧室径向位置与犱Ｏ
２
之比值；而图４

中各分图所示的推力室轴向位置分别为狓＝犱Ｏ
２
，

２犱Ｏ
２
，４犱Ｏ

２
，８犱Ｏ

２
。

图３　３种工况下氧质量分数分布图

Ｆｉｇ．３　Ｏｘｙｇｅｎｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

９０３１
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图４　３种工况下轴向位置上氧摩尔分数分布对比

Ｆｉｇ．４　Ｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓｉｎｓｏｍｅｔｙｐｉｃａｌａｘｉａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓ

在冷流掺混流场中，组分的分布完全代表了

掺混流场的结构。由以上结果可以看出，３种工

况得到的组分分布无论从定性观察、还是定量

对比都具有一致性；特别是在压力相同时尺寸

变化对流场结构基本没有影响；压力从１个大

气压到１０ＭＰａ变化，两掺混流场具有小的差

别，这是由于不同压力下气体的不同压缩性带

来的，但这种差别很小，例如在狓＝８犱Ｏ
２
的轴向

位置处，燃烧室轴线上两工况氧摩尔组分分数

相差不到３％。

流场结构的一致性表明对于气气冷流的掺

混特性研究，可以不用提高背压来获得与真实发

动机工况相同，而可以采用在低成本的低压下甚

至１个大气压状态下进行；大尺寸的试验件也可

以采用小尺寸的试验件代替。

４　结　论

通过对多组分气相掺混流场三维 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ无量纲方程及其定解条件进行分析，并将

量纲分析方法应用到气气掺混流动中，皆获得了

气气掺混流场缩尺准则；并在此基础上进行了单

喷嘴掺混流场在不同压力和试验件尺寸工况的数

值模拟，研究结果表明：

（１）两气气掺混流场相似的充要条件是：喷

注器和燃烧室结构几何相似；推进剂介质相同；推

进剂具有相同的入口喷注速度和温度；室壁具有

相似的加质条件；无回流现象。

（２）采用以上相似准则，对于气气喷注器冷

流掺混试验，可以采用小尺寸、环境背压工况来模

拟大尺寸、高压工况，有利于节约成本、周期和试

验难度。

另外，本文研究结果不仅针对全流量补燃循

环发动机，对其他采用气体推进剂推力室的发动

机同样适用。
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