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摘 要：为了深入认识低温射流在超临界压力下的流动特性，将真实流体热物性模型写入开源 CFD程序

OpenFOAM 平台中，开发出了用于模拟超临界压力下流动过程的均相求解器。针对液氮跨临界、超临界射流

进行大涡模拟，研究了环境条件变化对于低温射流流动特性的影响。结果表明：采用的真实流体模型能够在广

泛的温度与压力范围内准确计算流体的热物理性质，在此基础上开发的均相求解器能够准确描述超临界条件

下的低温射流，其流动特性主要表现为稠密液体与环境气体之间的剪切层不稳定以及湍流混合，此类变密度射

流在湍流充分发展区域同常密度射流一样具有自相似特性；超临界射流相比于跨临界射流具有更高的混合效

率以及更短的液核穿透长度；环境温度升高以及环境压力降低均使得低温射流与周边气体之间的密度梯度增

加，对剪切层中不稳定波动的发展起到抑制作用，导致了射流液核长度的增加以及扩张角度的减小。
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Abstract： In order to get insights into the flow characteristics of cryogenic jet under super⁃
critical pressure， the real ⁃ fluid model was implemented into open source CFD code Open⁃
FOAM. The effect of real ⁃ fluid thermo ⁃physical characteristics was introduced into the pressure
correction algorithm， contributing to the development of the homogeneous solver for cryogenic
flows under supercritical conditions. Transcritical and supercritical jets of LN2 were studied using
large eddy simulation， including the influence of ambient temperature and pressure. The results
indicated that the real⁃fluid model developed can describe thermo⁃physical characteristics accurate⁃
ly within wide temperature and pressure range. The homogeneous solver can correctly reveal the
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flow structure of cryogenic jet under supercritical conditions，which was characterized by shear
layer instability and turbulent mixing. These kinds of variable density jets showed self ⁃ similarity
characteristics in turbulence fully developed region. Compared with transcritical jet， the supercrit⁃
ical jet showed higher turbulent mixing rate and shorter core length. Under higher ambient temper⁃
ature or lower ambient pressure， the density gradient between cryogenic jet and ambient gas
greatly reduced，which restrained the development of instability wave in shear layer， leading to
the increase of jet core length and the decrease of jet spreading angle.

Key words：supercritical pressure；real⁃fluid model；cryogenic jet；homogeneous solver；
large eddy simulation；flow characteristic

液体火箭发动机为了获得大推力需要较高的

膨胀比，这意味着推力室的工作压力很高，远高于

液氧、甲烷以及煤油等典型推进剂的临界压力。

推力室通过密集排布的喷嘴将高能量密度的燃料

与氧化剂进行雾化与掺混，最后完成燃烧。在高

温高压环境下的燃烧过程对于推进剂热物理状态

非常敏感，需要对雾化、混合等子过程进行更深入

的认识与更精确的建模。

在火箭发动机推力室相关超临界条件下，推

进剂的流动行为与低压下有很大不同。由于表面

张力和相变焓减小为零，气液两相之间的相界面

消失，密度、温度和组分质量分数等物理量在空间

上表现为连续分布。这样的物理现象已经被一系

列实验研究所证实。Mayer等 [1⁃3]对于液氮单射

流、液氮/氦气同轴剪切射流、液氧/氢气同轴燃烧

进行了一系列实验研究，观察到高压环境下不存

在经典的液体雾化破碎现象，取而代之的是一种

以扩散主导的稠密流体的掺混行为，气液两相之

间呈现模糊的、条纹状的连续边界。同时对射流

轴向密度与温度分布、射流扩张角等进行了测

量 [4]。Chehroudi等 [5]针对低温射流进行了大量的

冷态实验研究，观察到在亚临界条件下室压的升

高加剧了射流液柱破碎为液滴的过程，而在超临

界条件下室压的升高也加速了稠密射流的掺混。

在此基础上，Davis等 [6]研究了横向压力扰动对射

流发展产生的影响。

由于对火箭发动机进行实验研究非常困难且

成本巨大，过去的 20年中有许多研究者致力于发

展火箭发动机相关超临界条件下流动与燃烧过程

的数值模拟方法。Oefelein和 Yang[7]做出了开创

性的工作，将混合物视为均一连续的流体，采用立

方型状态方程及混合规则描述混合物热力学性

质。该模型称为均相模型并在随后被广泛沿用。

Schmitt等 [8]对液氮单射流进行了数值模拟，分析

了不同喷注条件下射流的扩张角及自相似特性。

Zong等 [9⁃10]对液氮单射流、液氧甲烷同轴剪切射流

以及液氧单旋流等进行了数值模拟，分析了跨临

界射流的流动与混合特性，研究了旋流腔内的流

动结构以及喷嘴下游液膜铺展过程的剪切层不稳

定性。Wang等 [11]对 RD⁃170发动机使用的气体中

心式旋流喷嘴进行了大涡模拟，结果显示喷嘴近

场存在剪切层不稳定、旋进气涡、切向二次不稳定

等多种非定常流动结构。燃烧模拟方面，文献

[12⁃14]采用无限快速化学反应模型对单喷嘴、多

喷嘴及全燃烧室模型的液氧甲烷燃烧进行了大涡

模拟。文献[15⁃17]发展了基于火焰面模型的跨临

界燃烧模拟体系，并对同轴剪切、气液旋流及液液

双旋流喷嘴进行了研究，对比了几何参数对燃烧

过程的影响。

高压条件下的流体与低压时存在本质差异，

真实流体状态方程具有强非线性，对超临界流动

与燃烧问题进行仿真时普遍会遇到压力的非物

理振荡。 Zong[18]、Terashima等 [19]均采用了人工

稳定方法来缓解大密度梯度区域附近的非物理

振荡，具体做法是施加各种形式的局部人工耗

散。随后，Terashima等 [20]提出使用压力方程代

替内能输运方程的准守恒方法。该方法完全解

决了压力的非物理振荡，但同时引入了一些能量

守恒误差，导致混合物温度无法与绝热混合过程

的温度分布相吻合。Lacaze等 [21]提出使用焓输

运方程的准守恒方法解决了能量守恒误差这一

问题。

本文采用真实流体热物性模型，基于开源

OpenFOAM平台开发了模拟超临界环境下低温

流动的均相求解器。针对液氮射流实验进行大涡

模拟，验证了求解器的正确性；随后研究了环境温

度与压力对于低温射流特性的影响规律。
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1 数学物理模型

1. 1 流动控制方程

超临界流动数值计算需采用可压缩流动控制

方程，包含质量、动量和能量的输运方程：
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其中 ρ̄为密度；p̄为压力；
~
u j和

~
e分别为 Favre平均

的速度与内能；τij与 ζj分别为动量与能量输运中

亚格子应力；qj为热通量；σij为黏性应力张量分量：

σij= 2μ (Sij- 1
3 Skk δij) （4）

其中 μ为黏度；Sij和为 Skk为速度梯度张量分量及

其迹；δij为克罗内克符号。动量方程亚格子应力

采用WALE模型计算：
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其中 gij= ∂
~
u i ∂xj；Δ为 LES过滤尺度；常数 Cw =

0.492 9。能量方程的亚格子项采用梯度输运假设

计算：

ρ̄ζj=-
μ t
Pr
⋅ ∂h∂xj

（8）

其中 μ t为湍流黏度；Pr为湍流普朗特数；h为焓。

1. 2 真实流体热物性模型

立方型状态方程能够在保持较小计算量的同

时兼顾计算精度。本文采用 Peng⁃Robinson状态

方程（PR⁃EoS）：

p= RT
V- b

- aα ( )T
V ( )V+ b + b ( )V- b

（9）

式中 p为压力；V为比体积；T为温度，各项参数的

表达式为

a= 0.457 235 ( )RT c
2

p c
（10）

b= 0.077 796 RT c

p c
（11）

α (T )=[ 1+( 0.374 64+ 1.542 26ω-
0.269 92ω2 ) ( 1- T 0.5

r ) ]2
（12）

其中 R为通用气体常数；T c为临界温度；p c为临界

压力；ω为偏心因子；T r表示对比温度。

高压下考虑真实流体效应的热力学性质通过

对理想状态下的参照值加上偏离函数得到。以下

给出内能（e）与比定容热容（cV）的表达式，焓与比

定压热容可在此基础上推导得到。
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式中 (∂p ∂T )
ρ
项根据所用的状态方程进行计算。

下标 0表示理想状态下的热力学性质参照值，使

用NASA多项式的方法计算。

流体的输运性质使用 Chung方法计算，黏度

和热导率的表达式如下：
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é
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λ= 31.2μ0ψ
M (G-1

2 + B 6 y)+ qB 7 y 2T 0.5
r G 2 （16）

式中各项参数的计算方法可参考文献[22]。
将上述的真实流体热物性计算方法写入

OpenFOAM并编译形成新的热物性链接库。

1. 3 计算域模型及算例设置

计算域依照Mayer等 [4]的实验进行设置。该

实验通过一根圆管道将低温液氮喷入包含常温氮

气的圆柱容腔当中。容腔内温度为 298 K，压力

为 3.97 MPa，高于氮气的临界压力 3.4 MPa。具

体的几何模型及相关尺寸如图 1所示。

计算采用全六面体网格，网格总量约 190万，

在射流入口附近区域加密，最小网格尺寸约为 30
μm，时间步长达到 10-6级别。边界条件设置方

面，管道及圆柱容腔壁面均为无滑移壁面边界；入

口按照七分之一幂率给定管道内湍流充分发展的

速度分布型；出口给定压力边界条件。

在Mayer的一系列实验当中，本文选取了两

种工况进行计算，具体设置在表 1中列出（使用文

献 [4]中的工况编号）。对于 3.97 MPa的压力，氮

1092



李钰航等：基于OpenFOAM的超临界压力下低温射流大涡模拟第 5 期

气的虚假沸腾温度 T pb=129.5 K。此温度是区分

超临界压力下流体处于液态或超临界状态的分界

点。工况 3喷注初始温度小于 T pb，流体起初处于

液相状态，流动过程中会经历跨临界转变而转化

为超临界状态。工况 4初始温度大于 T pb，射流始

终处于超临界状态。

2 计算结果的验证

2. 1 热物性计算方法验证

使用文中第 1.2节热物性计算方法得到的 N2

密度与比定压热容（cp）结果与美国国家标准与技

术研究院（NIST）的数据进行对比，如图 2所示。

结果表明 PR⁃EoS计算所得密度误差在 4%以内，

比定压热容误差在 15%以内，最大误差均出现在

临界点附近。原因是在该区域内流体发生了跨临

界转变，其热物性出现较大幅度的变化，使得用立

方型状态方程计算的误差有所增加。总体来说模

型的准确性良好。

由热力学计算结果可见，当压力接近于流体

的临界压力时，在临界温度附近区域密度出现大

梯度的减小，同时比定压热容出现峰值，这意味着

此时流体在吸收大量热量的同时温度也不会发生

明显变化，只会进行迅速地膨胀。这一现象类似

于亚临界压力下流体的沸腾过程，因此在跨临界

流动中被称为“虚假沸腾”。当压力升高时，密度

梯度与比定压热容的峰值均减小，意味着虚假沸

腾现象的减弱，以及在温度升高的过程中流体膨

胀速度变慢。

2. 2 流场计算验证

为了验证本文所构建数值计算方法的正确

性，利用Mayer等 [4]的液氮单射流实验中的密度测

量数据作为对比基准。图 3给出了工况 3与工况

4两种工况下的密度对比结果，沿射流中心线进

行统计，X/d为无量纲轴向距离。由密度曲线可

见，射流上游存在一段密度保持不变的稠密核心

区，对于两个工况核心区长度有所不同。紧接着

中游是射流从稠密流体过渡为轻质气体的转变

区，该区域内射流核心与环境气体产生强烈的湍

流混合，伴随着密度的迅速下降。下游为湍流充

分发展区，该区域内密度变化平缓，低温射流已经

完全融入环境气体。

在对误差进行分析之前，首先给出造成误差

的几种潜在因素：其一为真实流体模型的计算误

差；其二为湍流模型在模拟变密度流动时对湍流

黏性应力的预测存在偏差；其三为实验测量过程

中存在误差。对于工况 3，主要误差集中于上游

图 1 液氮单射流计算域模型（单位：mm）
Fig.1 Calculation domain model of LN2 single⁃injector

（unit:mm）

图 2 真实流体模型的热力学性质计算结果

Fig.2 Thermodynamic characteristics results using
real⁃gas model

表 1 液氮射流实验的工况参数表

Table 1 Working conditions of LN2 jet experiment

参数

喷注速度/（m/s）

喷注温度/K

环境压力/MPa

环境温度/K

工况 3

4. 9

126. 9

3. 97

298

工况 4

5. 4

137. 0

3. 97

298
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稠密流体区域，相对误差值 10%左右。一方面，

射流上游核心区流动较为稳定，比较不会在湍流

混合预测方面产生误差；另一方面，由图 3（a）可

见上游位置实验数据自身的散差较大，不确定度

较强，因此可认为误差来源以第一、第三种因素为

主。工况 4的主要误差集中于中游密度转变区，

相对误差值 20%左右。由于中游湍流混合较强

烈，流场中存在的密度分层增加了湍流模拟的难

度，可认为误差来源以第二种因素为主。

针对工况 3进行了网格无关性验证，以原 190
万网格为基础增加了 130万粗网格与 260万细网

格。对比可见，三套网格计算结果的区别仅存在

于射流密度下降区域。基础网格与细网格计算结

果已较为接近，可认为其具有足够的精度。

3 流场计算结果与分析

3. 1 跨临界/超临界流动典型特征

如文中第 1.3节所述，喷注初始时的温度决

定了射流在发展过程中是否会经历跨临界转变，

而这一过程对于流动形态具有较大影响。图 4和
图 5分别展示了跨临界工况与超临界工况的瞬态

图 3 流场中心线密度分布计算结果验证

Fig. 3 Validation of density calculation result on axis line

图 4 工况 3的瞬时模拟结果与实验图像 [4]对比

Fig.4 Transient simulation result comparison with
experiment image[4] of case 3

图 5 工况 4的瞬时模拟结果与实验图像 [4]对比

Fig.5 Transient simulation result comparison with
experiment image[4] of case 4
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流场计算结果与实验图像。数值模拟结果给出了

中心截面上的密度与密度梯度分布，实验图片为

纹影成像效果。对比可见仿真结果对流动形态的

描绘较为准确，捕捉到了主要的流动特征。

图 4展示了跨临界工况 3的瞬态流场。低温

射流在临近喷嘴处与环境气体的界线较为明显，

具体表现为两者之间存在一层大密度梯度区域，

而不像亚临界条件下那样存在明确的气液相界

面。在射流与外界剪切产生的气动力作用下，液

核表面产生了一些小褶皱，同时有极少部分的低

温液氮向环境气体掺混。流动向下游发展过程

中，液核表面的小扰动在 Kelvin⁃Helmholtz（K⁃H）
不稳定性主导下逐渐被放大，并伴随有大尺度涡

结构的卷起。大尺度涡的出现加剧了射流与环境

气体之间的掺混，使得两者之间形成了具有极细

小涡结构的混合层。混合层在流动发展过程中逐

渐加厚，射流相应地表现出一种扩张的形态。从

热力学的角度看，射流液核升温过程中跨过虚假

沸点时比定压热容剧增，抵抗升温的效应明显。

这使得射流液核较不易于完成相态转变并溶解于

环境气体当中，从而增加了穿透距离。在图 4可
视区域的末尾仍有较大密度梯度，说明此时液核

仍未完全溶解和掺混。

图 5展示了超临界工况 4的瞬态流场。由实

验纹影图中的标示可看出，工况 4中剪切层不稳

定波动的卷起位置相比工况 3大大提前。这是由

于射流与环境气体间的密度梯度更小，气动力作

用下射流表面褶皱的产生和发展更快。同时，缺

少了虚假沸腾过程后,低温流体抵抗升温的效应

更弱，使得主流液核膨胀的速度增加。其产生的

宏观结果是边界混合层的发展更快，射流穿透长

度更短。在可视区域末端位置，主流与环境气体

之间已不存在明显的区别，标志着稠密射流核心

的溶解已全部完成，流动此时以气相湍流混合

主导。

3. 2 环境温度的影响

发动机燃烧室工作温度一般很高，因此有必

要研究低温射流喷入高温环境时的流动行为，分

析环境温度变化带来的影响。本节采用与前文相

同的计算域，将环境压力设置为 5 MPa，分别针对

环境温度（T∞）不同的三种工况进行计算，计算条

件的设置在表 2中给出。Chehroudi等对液氮射

流在不同环境条件下进行大量实验研究，得出了

描述低温射流扩张角（θ）的表达式 [5]：

θ= 0.27 é
ë
êêêêF (ρ inj ρ∞ )+ (ρ inj ρ∞ )-0.5ùûúúúú （17）

式中下标 inj表示喷注流体，∞表示环境。当喷注

流体密度与环境密度之比 ρ inj ρ∞ > 11.3时，函数

F= 5.325( ρ inj ρ∞ )-1 + 0.028 8；当 ρ inj ρ∞ < 11.3
时，函数 F= 0.5。根据本节的算例设置，采用公

式计算的射流扩张角 θ在表 2中给出，可见当环境

温度升高时扩张角呈减小趋势。

表 2 不同环境温度下的工况参数表

Table 2 Condition parameters under different
temperature

工况

A

B

C

T∞/K

298

500

800

ρ inj ρ∞

7. 8

13. 5

21. 6

θ/（˚）

16. 6

10. 8

7. 6

图 6给出的时均密度云图反映了环境温度升

高过程中流动特征的变化，横纵坐标为两个方向

的无量纲长度。一方面是射流穿透长度增加，对

于三种工况液核长度分别达到约 13倍、15倍以及

18倍喷嘴孔径；另一方面是剪切层厚度变薄，射

图 6 不同环境温度工况的密度云图

Fig.6 Density cloud of different ambient temperature cases

1095



第 37 卷航 空 动 力 学 报

流扩张角度减小，这与实验拟合式（式（17））所反

映的趋势是一致的。总体来看，环境温度的升高

减缓了主流液核与环境气体之间的湍流混合

效率。

图 7对比了中心轴线处三种工况下密度的变

化曲线，可见高温环境中密度的下降趋势明显更

缓慢。图 8对比了轴向位置 X/d=10处径向密度

梯度沿径向的变化，r/d为无量纲径向距离，可见

高温环境时稠密主流过渡到环境气体的过程中密

度变化更剧烈，且大密度梯度区域更为集中，这使

得两者之间的界面更清晰。

瞬态结果可以更好地展现射流的动力学行

为。图 9展示了采用Q准则识别的不同环境温度

下射流的涡量云图，可明显看出三种工况流动状

态之间的差异。对于环境温度为 298 K的工况，

液氮射流刚喷出时与周围流体进行剪切作用，产

生了一系列规则排布的小尺度环形涡，它们对应

于低温液核表面的剪切层不稳定波动。可看出在

喷嘴附近位置射流核心仍较为稳定，而在轴向

X/d=4的位置，由于射流核心开始溶解于环境气

体，环形涡逐渐卷起而发展出具有三维结构的大

尺度涡。对于环境温度为 500 K的工况，环形涡

仍然在 X/d=4位置开始卷起，但大尺度涡的扩

张角度有所减小，说明液核向环境溶解以及湍流

掺混的速度减慢。当环境温度增加至 800 K时，

环形涡能够维持至 X/d=9的位置而不卷起，表

明射流核心的稳定性明显提高，这使得液核长度

大大增加。

对比三种工况流动特性的差异可得出结论，

环境温度的升高降低了周围气体的密度，使得射

流边界的密度梯度增加，这一过程有利于高密度

射流的稳定。根据经典雾化理论的Rayleigh⁃Taylor

图 7 不同环境温度工况的轴向密度分布

Fig.7 Axial density distribution of cases under different
ambient temperatures

图 8 不同环境温度工况的径向密度梯度分布

Fig.8 Radial density gradient distribution of cases under
different ambient temperatures

图 9 不同环境温度下射流的涡结构

Fig.9 Jet vortex structure under different
ambient temperatures
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（R⁃T）不稳定性，气液密度差的增加会加剧 R⁃T
不稳定波的发展，这与数值模拟结果及实验拟合

式（式（17））所反映的趋势相反。主要原因是在超

临界压力下气液相界面消失，射流以高、低密度流

体之间的扩散机制描述，此时的流动不稳定性以

K⁃H不稳定为主导。在此机制下，射流边界的密

度分层效应会对剪切层不稳定波动的发展起到抑

制作用，减缓了高密度主流对于环境气体的夹带，

从而增强射流核心的稳定性。

3. 3 环境压力的影响

考虑环境压力（p∞）对于跨临界射流的影响

规 律 。 设 定 环 境 压 力 分 别 为 4、6 MPa 以 及 9
MPa，入口温度为 120 K，入口速度为 8 m/s。可

计算相应的射流 ⁃环境密度比分别为 10.1、7.8以
及 5.7。

图 10给出了不同环境压力各工况中射流扩

张角度（θ）与穿透长度（L jet）的变化趋势。可见当

压力升高时，扩张角度增加而穿透长度减小，这表

明射流向环境气体的混合速率加快。这样的变化

可通过密度梯度解释，因为更低的环境压力与更

高的环境温度产生的效果是一致的，即更大的射

流⁃环境密度比，从而引起射流边界处较大的密度

分层，对于剪切层中涡团卷起过程起到抑制作用，

在宏观上造成了射流向周边的湍流混合减弱。

自相似性是常密度射流在流场演化时的重要

特性 [23]，通过对不同环境压力下的跨临界射流进

行分析，发现变密度射流同样具有自相似特征。

首先声明长度无量纲化的基本量 r1/2，定义为射流

目标变量（密度或速度）的值等于其在中心线与环

境气体两处的平均值时所对应半径 [4]。

图 11给出了射流在不同轴向位置处的无量纲

密度 ρ* ( ρ* = ( ρ- ρ∞ ) /( ρ inj - ρ∞ )）沿径向的分布

曲线。根据分布曲线的差异可将流动在轴向划分成

三个区域，即液核区、转变区以及完全发展区。在上

游液核区内，射流低温液核与周边环境的界线十分

清晰，密度曲线表现出“平顶帽”型分布，这是变密度

流动特有的现象。随后射流在转变区内向环境气体

混合，剪切层加厚，密度与速度分布曲线逐渐平缓。

下游的完全发展区内，不同轴向位置的无量纲密度

分布曲线相互重合，表明此范围内的射流已经达到

自相似状态。

图 10 不同环境压力下的射流扩张角与穿透长度

Fig.10 Spreading angle and jet length under different
ambient pressures

图 11 环境压力对于无量纲密度径向分布的影响

Fig.11 Effect of pressure on dimensionless density
distribution in radial direction
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图 12为射流无量纲速度 u* ( u* = ( u- u∞ ) /
( u inj - u∞ )）的径向分布曲线，可见速度场同样表

现出自相似特性。与密度场的区别在于，速度场

在液核区不存在“平顶帽”分布型，因为湍流在管

道内部已经达到充分发展。对比三种工况可以发

现环境压力对流动发展的影响：当压力升高时，射

流更快地进入到完全发展状态。例如，在 4 MPa
压力下，10倍直径位置处于液核区，而在 9 MPa
压力下，该位置已经进入完全发展区。这种影响

也是射流宏观上混合速率发生变化的一种体现。

对于常密度流动的湍流剪切层，增长最快的

扰动波特征频率可用斯特劳哈尔数 Srγ表示 [24]：

Srγ= fγ ūX≈ 0.044 （18）

其中 γ为当地边界层厚度；ūX 为主流平均速度；

f为扰动波频率。按本节算例设置可计算常密度

剪切层扰动波主导频率理论值约 4 640 Hz。图 13
中给出了各工况的脉动速度功率密度 Pv ′统计，可

见环境压力对扰动波频率产生影响。如前文所

述，射流边界在更低环境压力中产生更大的密度

分层，因此频谱结果表明大的密度分层会降低扰

动波主导频率。当环境压力为 9 MPa时密度分层

最小，其频率最接近于常密度流动的理论频率值。

此外，观察到射流下游扰动波主导频率相比上游

减半，该现象由涡配对过程导致。当旋涡向下游

图 12 环境压力对于无量纲速度径向分布的影响

Fig.12 Effect of ambient pressure on dimensionless
velocity distribution in radial direction

图 13 不同径向位置处脉动速度的功率谱密度

Fig.13 Power spectral densities of velocity fluctuation at
different axial locations

1098



李钰航等：基于OpenFOAM的超临界压力下低温射流大涡模拟第 5 期

对流时，相邻两个涡团相互配对并融合，造成涡强

度加倍、波长加倍、频率减半，这是一种二次流动

不稳定性。

4 结 论

本文基于 OpenFOAM平台开发了一种超临

界条件下流动过程的均相仿真算法，针对超临界

压力下的低温射流问题进行研究，主要结论如下：

1）高压条件下流体在低温区域呈现出的热

物理性质与常温区域存在显著区别，本文所采用

的真实流体模型能够在广泛的压力与温度范围内

正确预测流体的热物性。

2）高压下射流的雾化行为被稠密流体的湍

流混合过程所取代。跨临界工况中由于虚假沸腾

现象的存在，低温流体抵抗升温的效应明显，使得

液核向周边混合的速率远低于超临界工况。

3）环境温度升高与环境压力降低均使得射

流边界处的密度梯度增加，此时环境气体产生的

气动力对于液核造成的扰动更弱，导致剪切层不

稳定波动的发展受到抑制，射流向周边的宏观混

合减弱，射流穿透长度增加且扩张角度减小。
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