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相似准则在液体火箭发动机试验中的应用
董锡鉴

中国航天科技集团公司第六研究院十一所

摘要：论述了相似准则在液体火箭发动机组件冷试及发动机试车中的应用，导出了相似方

程，用这些相似方程能够合理确定试验参数，并能使试验结果与实际工作情况一致。
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l 引言

液体火箭发动机在研制过程中，为了获得发

动机及其组件的准确性能，需要进行大量试验。

在这些试验中，有些可以在地面进行1：l的真实

试验，但多数试验属于模拟试验范畴。模拟试验

通常选用价格便宜、无毒的介质，还可采用缩比

模型和降低试验工况，因而降低了试验费用，避

免了有毒介质对产品的污染和腐蚀以及对人体的

伤害。

发动机及其组件模拟试验，使用了各种不同

的相似准则，本文仅介绍与流体模拟试验相关的

相似准则。

模拟试验应该以相似理论作指导。模拟介质

的选择、模拟工况的确定、模型的建造、试验数

据的处理、试验设备的建设都应与相似理论保持

一致。只有这样，模拟试验结论才能和实际工作

情况相符合。

几何相似(包括相对粗糙度)、准则方程、边

界条件(试件的入口和出口物理量场、速度相对

于通道的方向)是决定流动相似的充要条件。

同时满足几个相似准则几乎是做不到的，因

此必须对物理过程进行综合分析，找出影响流动

相似的主要因素。例如对压缩性小、粘性大的液

体，可忽略重力、压缩性、热交换，决定流动相

似的准则是雷诺数，对温度不太高的气体，可忽

略重力和热交换，决定流动相似的准则是马赫数

拖或欧拉数勖和雷诺数尺已。当雷诺数RP相当
大时(通常大于105)，粘性力的影响变微弱，尺P

不再影响流动相似，称流动对RP自模化，在这种

情况下，决定气体流动相似的准则是讹或勖。

2液流试验

液流试验的目的是测定推力窒、发生器、阀、

导管、节流圈等零组件的流阻系数或流量系数。

液流试验介质通常选用水。

定义流阻系数孝=卸+p／q未，或定义流量系数

cd=g。／A√2p卸，其中卸’是总压降。当雷诺

数较小时，流动处于层流或层流至紊流的过渡区

内，这时毒和Cd是雷诺数JRP的单值函数；当尺P

相当大时(通常大于105)，流动处于紊流区内，{和

Cd保持常数，不再随尺P变化。过渡区和紊流区

分界处的雷诺数称作临界雷诺数，用尺e。表示，

如图l所示。

若液流试验参数加注脚m，真实工作参数加

注脚n，则液流试验的相似方程如下：

收稿日期：2003一08．26；修回日期：2003．09一ll。

作者简介：董锡鉴(1936一)，男，研究员，研究领域为液体火箭发动机系统。

  万方数据



24 火箭推进 2004年第30卷

(速度三角相似)，可导出下面相似方程

图1流阻系数善和雷诺数RP的关系

当尺已。≤尺P。，时， 取RP。=尺P。， 即

㈤。=(譬)。， 由此导出

‰=器‰ ㈣

式中， d一试件入口的当量直径，它等于四倍
流通面积A除以湿周长L；

77一流体的动力粘度。
当尺P。>R已。，时，尺P。可在略大于尺P。，的区域

内任选，由雷诺数公式得

q。。>Am‰尺已。，／d。 (2)

对局部流阻很大的组件，为防止气蚀，应提

高出口压力pl。，使其满足下式

p1。≥卸 (3)

如果真实工作条件下的介质动力粘度很大或

雷诺数远大于月％，按相似方程(1)或(2)算出的液

流试验流量可以很小，从而降低了对试验设备的

要求。例如某发动机液氧主阀的液氧流量为

150kg／s，R已。=1．12×10 7，液流试验用水，取

尺已。=105～，算得水流量

9。 =1055×竺!×0．09×1．1×10—3：24．6妇／J

3泵水力试验

液体火箭发动机的泵内流动通常处于尺P的

自模化区，若泵不气蚀，由几何相似和运动相似

(参)。=(参]。 (4)

(寿H寿)。 m，

(毒H寿]。 ㈣，

对液体火箭发动机的泵，其尺寸不是很大，

一般不采用缩比的模型泵，而是用真实的泵进行

水力试验，因此(4)～(4b)式中的d。=d。，(4)～(4b)

(5)

(5a)

(5b)

因为(4)～(4b)和(5)～(5b)式都是由速度三角

形相似导出的，所以只要保持(4)式或(5)式就能保

持工作相似。

对气蚀特性试验，欧拉准则属于确定相似的

准则数。准则方程为

‰=鬻 (6)

在一定范围内，气蚀并不影响泵的参数，即

存在屯。的白模化区。对两相流，还可采用含气量

q。。／q。作为准则数。

4气流试验

气流试验的目的是测定气路中的阀、节流圈、

管路等的流阻系数和流量系数。广泛选用空气作

为试验介质，空气膨胀后温度降低，其中水份会

凝结，有时需要将空气加温，还可采用空气，酒精

燃气发生器产生的富氧燃气作为试验介质。

气流试验的相似准则为马赫数胁或欧拉数
E“，讹和E“有如下关系

。
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励=p，∥2=p／害刍v2=l／忌讹2 (7) 涡轮出口处的讹。．和竺互和这一准则等价，
，c^』

‘

C2

相似理论已经证明：当气体的等熵指数 讹。、c，是假想的。当七。≠忌。时，这一准则也
七m=七n时，对不动通道，只要保持模型和实物任 是近似的。
一对应截面的尬或励相等，就能得到流动相似。
事实上，难以做到七。=七。，因此相似准则具

有近似性。如果忙。一足。l，忌。≤10％，试验表明，
当尬较小时，这种差别可忽略不计。
用试件的出口马赫数讹，或出口欧拉数砌1
作为相似准则，则有下式

叫㈤T—b ㈣

”H铲·一，

由讹。：。=讹。：。确定涡轮特性试验压比

㈦：
Lp2／m t+嚣心一·]

(11)

由(a=(矗确定涡轮耔陛试验转速

n：塑坠¨m

dm

啬斗蚓
苦嘁№州

㈤。：{1+捌滞一·旷6⋯试车
5涡轮特性试验

(10)

涡轮特性试验可选用本文4中介绍的气体；

为降低转速和功率，通常还选用气体常数小，温

度较低的气体，这种气体能使涡轮的膨胀功和膨

胀速度降低，氟里昂类气体能满足这一要求。

对涡轮静子通道，相似准则同本文4。

对涡轮转子通道，相似理论已经证明：当

k=忌。时，只要保持模型和实物任一截面的两个

马赫数相等(胁一讹。、讹。中的任意两个)，
就能保持旋转通道中流动相似。进一步证明得出：

(12)

发动机的动态过程与贮箱至发动机入口的推

进剂供应系统有关，应尽量做到试车台和火箭的

供应系统动态相似。然而做到试车台和火箭的供

应系统动态相似是十分困难的，这是因为：

通常要求试车台具备通用性，能够试验不同

类型的发动机，对某种发动机不一定完全适合；

从安全考虑，贮箱远离试车间，管路很长；

且做了加强，强度、刚度都大；

试车台上附件多，例如流量计、阀等。

解决这一问题的办法是加一起动贮箱，起动

贮箱至发动机入口的管路长度、直径、材料、管

壁厚度和火箭上保持一致。起动贮箱容积不大，

其中推进剂只工作几秒钟，待测出供应系统和发

动机的动特性之后，便可关闭起动箱，由主贮箱

n¨¨¨¨¨¨U
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接替。这样做可得到pogo的有关信息。 惯性流阻系数

根据静态和动态的相似准则，可导出从起动

贮箱至发动机入口管路的相似方程：

相对流阻

无因次波阻

㈤=㈤

㈦。=(等)。
式中v一推进荆组元流速；
c一推进剂组元的声速，与推进剂组元类

别、管壁弹性、推进剂中气体含量有关；

若试车台和火箭的小口。分别相等，则有

㈡。=(乱

阻=(a
式中L一供应管路长度；
A一供应管路流通面积。
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波音公司试验未来火箭发动机部件

波音公司成功进行了Rs．84原型发动机一个关键部件的试验，其推进力超过美国制造的同类型发动机。

RS一84发动机是由波音洛克达因公司研制的一种可重复使用液体助推发动机，它是为NASA下一代运载技术计划

而研制的。该发动机是目前正在研制的用于替代传统的以氢为燃料的两种相互竞争的发动机之一，它是一种可重复使

用的、采用分级燃烧循环以煤油为燃料的发动机。这种发动机性能高、推进剂密度大，维护相对简单，也就是说它比

采用其它技术的发动机能提供更大的推力，而占用的燃料贮箱容积较小。

缩尺预燃室尺寸是实际全尺寸的1／5，该预燃室将用于推力为1000000磅的RS一84富氧分级燃烧循环发动机中，

Rs一84发动机计划在2007年夏天进行试验。这种新预燃室是在一月份结束的一系列热试期间进行的。

Rs培4发动机计划NAsA项目经理Dannv Davis说，“还没有那种发动机能象Rs一84那样能满足高可靠性、低成本

和灵活性要求，我们的设计结合了在材料研究方面的最新成果、采用了先进的故障监控和预测软件以及过去发动机研

制中的经验。”

RS-84发动机的好处在于它可使发动机系统更紧凑、使地面燃料处理和加注更容易，可缩短各次发射之间的转场

时间。相应地，就减少了整个发射费用，使太空飞行更便宜进而对商业企业更具吸引力。

(编译：吕奇伟)
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