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摘　要：采用空气五组分模型对充气式返回舱的气动特性进行了化学非平衡数值模拟研究，考察了返回
舱外形变化对流场温度和压力的分布以及壁面热流密度和压强的影响，分析了流场中组分分布情况。研究

结果表明，外形变化在总体上对返回舱流场特性影响较小，会使舱体壁面处的热流密度有所增加；对流场组

分分布的研究发现，由于Ｎ２比Ｏ２更难解离，在整个流场中Ｎ的摩尔分数远低于Ｏ的摩尔分数；在目前的计
算条件下，沿轴线和壁面的氮氧比与来流基本保持一致。仿真结果在总体上与实验结果符合较好，验证了仿真
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模型的可靠性。
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　　随着航天技术的不断发展，传统的刚性返回
舱由于质量大、有效载荷小等缺点已经很难满足

未来空间任务的需求。充气式返回舱作为一种新

型的再入飞行器，具有质量小、收拢体积小、气动

阻力面大等优点［１］，具有广泛的应用前景，各航

天大国均开展了广泛的研究［２－８］。不同于传统的

刚性返回舱，充气式返回舱在高速气流的冲击下

会发生结构变形甚至被破坏。因此，充气式返回

舱的结构和防热的设计十分重要，而获得准确的

气动特性参数是进行充气式返回舱结构和防热设

计的重要前提。

为了能够缩短研制周期，降低研制成本，数值

模拟是学者们进行充气式返回舱气动特性研究的

常用手段［９－１４］。王帅等基于 Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ仿真平
台对气动热作用下的高超声速充气减速结构的性

能进行了研究，比较了气动力和气动热两种气动

载荷对蒙皮结构的影响［９］。赵晓瞬等以美国研

制的充气式返回舱 ＩＲＶ－３为研究对象，研究了
来流气体迎角和速度变化对返回舱气动特性和阻

力特性的影响［１０］。Ｇｕｏ等采用 ＳＳＴ湍流模型对
高超声速充气式空气动力减速器（ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｉｎｆｌａｔａｂｌｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒ，ＨＩＡＤ）进行了
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研究，分析了结构变形对流场结构、蒙皮结构表面

压力以及热流密度的影响［１２］。充气式返回舱高

速再入时，头部形成强激波，波后空气温度急剧升

高，并伴随着复杂的解离以及电离过程。目前充

气式返回舱大气再入气动特性仿真大多基于理想

气体假设，没有考虑空气化学反应对充气式返回

舱气动特性的影响。

在高速再入飞行器气动特性的仿真研究中，

空气的化学反应过程是不可忽略的［１５－１６］。例如，

在Ａｐｏｌｌｏ飞行高度为５３ｋｍ、飞行马赫数为３２５
的数值模拟中，采用理想气体模型得到头部驻点

温度约为６００００Ｋ，而实际飞行中头部驻点温度
约为１００００Ｋ［１７］。吕俊明等对 Ａｐｏｌｌｏ返回舱的
研究表明化学非平衡效应是影响气动力变化的主

要原因之一［１５］。杨建龙等对高超声速绕流的研究

指出热化学非平衡效应使激波距离变小，并且能够

更好地体现实际热载荷特性［１８］。由此推断，为获

得准确的充气式返回舱高速再入的气动特性，需要

采用化学非平衡仿真模型来进行返回舱气动特性

的研究。

本文采用化学非平衡模型对日本研制的充气

式返回舱实验模型 ＨＷＴＭＡＡＣ进行数值模拟研
究，研究了充气式返回舱外形变化对流场温度、压

力分布以及壁面热流密度和压强的影响，考察了

流场中各组分的分布特性。

１　计算模型

本文在ＮＳ方程的基础上添加组分方程来进
行充气式返回舱气动特性的研究，计算中采用的

二维轴对称可压缩流动的控制方程如式（１）
所示。
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式中，Ｕ＝［ρ，ρｕ，ρｖ，ρｅ，ρｆｉ］
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ｐ，ρｕｖ，（ρｅ＋ｐ）ｕ，ρｆｉｕ］
Ｔ，Ｆ＝［ρｖ，ρｕｖ，ρｖｖ＋ｐ，
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Ｔ，Ｈ＝１ｒ［ρｖ，ρｕｖ，ρｖｖ＋ｐ，（ρｅ＋

ｐ）ｖ，ρｆｉｖ］
Ｔ，Ｅｖ＝［０，τｚｚ，τｚｒ，ｕτｚｚ－ｖτｚｒ－ｑｚ，

Ｊｉｚ］
Ｔ，Ｆｖ＝［０，τｒｚ，τｒｒ，ｕτｒｚ＋ｖτｒｒ－ｑｒ，Ｊｉｒ］
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Ｈｖ＝
１
ｙ［０，τｒｚ，τｒｒ－τθθ，ｕτｒｚ＋ｖτｒｒ－ｑｒ，Ｊｉｒ］

Ｔ，

Ｓｃ＝［０，０，０，－Ｅｃ，Ｃｉ］
Ｔ，Ｅｃ为化学能损失，Ｃｉ

为化学反应引起的粒子变化率，ｆｉ、Ｊｉｚ、Ｊｉｒ分别为
组分ｉ的质量分数、ｚ方向的扩散通量和 ｒ方向的
扩散通量。

控制方程中变量的表达式如式（２）～（８）

所示。
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Ｔ
ｒ
－∑
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其中，ｕ、ｖ分别为速度在ｚ、ｒ方向的分量，ρ、ｐ、ｅ、Ｔ
分别为气体的密度、压强、内能和温度，μ、ｋ、γ为
气体的黏性、热导率和比热比，τ为切应力，ｈｉ为
组分ｉ的比焓。扩散通量的计算采用 Ｆｉｃｋ定律，
表达式如式（９）所示。

Ｊｉ＝－ρＤｉ"ｆｉ （９）
式中，Ｊｉ为组分ｉ的扩散通量，Ｄｉ为组分ｉ的扩散
系数。本文采用的湍流模型为 ＳＳＴ模型，具体方
程参考文献［１９］。

本文采用Ｐａｒｋ的五组分化学反应模型，包含
的组分有氮分子（Ｎ２）、氧分子（Ｏ２）、氮原子（Ｎ）、
氧原子（Ｏ）和氮氧分子（ＮＯ），包含的化学反应如
表１所示，模型具体参数可参考文献［２０］。

表１　化学反应
Ｔａｂ．１　Ｃｈｅｍｉｃａｌｒｅａｃｔｉｏｎｓ

序号 反应

１ Ｎ２ 幈幇＋Ｍ Ｎ＋Ｎ＋Ｍ

２ Ｏ２ 幈幇＋Ｍ Ｏ＋Ｏ＋Ｍ

幈幇３ ＮＯ＋Ｍ Ｎ＋Ｏ＋Ｍ

４ Ｎ２ 幈幇＋Ｏ ＮＯ＋Ｎ

５ 幈幇ＮＯ＋Ｏ Ｏ２＋Ｎ

本文对控制方程的对流项采用 Ｒｏｅ格式离
散，对耗散项采用中心差分格式离散。本文以充

气式返回舱实验模型 ＨＷＴＭＡＡＣ为研究对象，
该模型为飞行演示验证实验中采用的充气式返回

舱ＳＭＡＡＣ的缩比模型，其结构示意如图１所示，
具体的结构尺寸可参见文献［２１］。

图２给出了本文的计算域，在流场入口给定
来流速度、来流压强和来流温度，出口参数外推，

壁面采用无滑移边界条件，壁面温度设为３００Ｋ。

·０８·
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图１　ＨＷＴＭＡＡＣ模型结构示意图
Ｆｉｇ．１　ＭｏｄｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｋｅｔｃｈｏｆＨＷＴＭＡＡＣ

图２　计算域
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

２　计算结果

图３　沿返回舱壁面热流密度
Ｆｉｇ．３　Ｈｅａｔｆｌｕｘａｌｏｎｇｔｈｅｒｅｅｎｔｒｙｄｅｃｅｌｅｒａｔｏｒｗａｌｌ

２．１　网格无关性检查

本文首先采用了粗（１００×１５０）、中（２００×
３００）、细（４００×６００）三种不同数量的网格进行了
计算，同时对近壁面网格进行加密保证无量纲壁

面距离小于１。计算工况为来流马赫数１０、来流
温度４５Ｋ、来流压强６０Ｐａ，图３给出了采用这三

种网格计算获得的沿返回舱壁面热流密度。从图

中可以看出粗网格的计算结果显著高于中网格和

细网格的计算结果，中网格的计算结果与细网格

的计算结果十分接近。因此，为了能够保证计算

的准确性，同时也不大幅增加计算量，本文采用中

网格来进行计算研究，即网格数为２００×３００，图４
给出了网格划分情况。

图４　网格划分
Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｓｐａｒｔｉｔｉｏｎｉｎｇ

２．２　模型验证

为了验证本文计算模型的可靠性，将上述工况

的计算结果与实验相同工况的测量结果进行比较，

图５给出了本文计算的沿返回舱壁面热流密度分
布与文献［２１］实验结果的比较。实验中采用高超
声速风洞对充气式返回舱实验模型 ＨＷＴＭＡＡＣ
进行了研究，采用辐射平衡假设对表面热流密度进

行测量。从图中可以看出在蒙皮处，本文计算得到

的热流密度比实验值略高，在其他区域符合较好，

计算得到的热流密度变化规律与实验结果一致，总

体上计算结果与实验结果符合较好。

图５　壁面热流密度与实验结果比较（ＨＷＴＭＡＡＣ）
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｅａｔｆｌｕｘａｌｏｎｇｔｈｅｗａｌｌｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔ（ＨＷＴＭＡＡＣ）
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为进一步验证本文模型的可靠性，本文对钝

头体模型 ＥＬＥＣＴＲＥ的高速流场进行了仿真研
究。模型总长度为 ２ｍ，球形头部半径为
０１７５ｍ，半锥角为 ４６°，计算工况高度为
５３３ｋｍ，来流速度为４２３０ｍ／ｓ，温度为２６５Ｋ，压
强为５３Ｐａ［２２］。仿真结果与文献［２２］实验结果的
比较如图６所示。从图中可以看出本文计算结果
在总体上与实验结果符合较好。

图６　壁面热流密度与实验结果比较（ＥＬＥＣＴＲＥ）
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｅａｔｆｌｕｘａｌｏｎｇｔｈｅｗａｌｌｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ（ＥＬＥＣＴＲＥ）

２．３　外形变化影响

在高速气流的冲击下，充气式返回舱会发生

结构变形，Ｇｕｏ等研究了充气式返回舱 ＨＩＡＤ外
形变化对表面热流密度分布等的影响［１２］。由于

ＨＷＴＭＡＡＣ与ＨＩＡＤ的构型不同，经高速气流冲
击后外形变化情况也不同。文献［１３］采用虚拟
粒子方法对充气式返回舱 ＳＭＡＡＣ在高度为
１０ｋｍ和４３ｋｍ的变形情况进行了分析，结果表明
在１０ｋｍ高度时，蒙皮弯曲，而充气环几乎没有变
形，在４３ｋｍ高度时，蒙皮弯曲，充气环也在高速
气流的冲击下被压瘪［２３］。基于以上研究，本文对

两种外形变化情况进行研究，图７给出了充气式
返回舱迎风面外形变化的示意图。

图８和图９分别给出了充气式返回舱未形变
和两种形变情况的流场压强和温度分布情况，计

算工况均为来流马赫数１０、来流温度４５Ｋ、来流
压强６０Ｐａ。从图中可以看出高速气流在返回舱
前端附近形成弓形激波，气体经过激波后被迅

速压缩，气体压强和温度急剧上升，激波前后存

在非常大的温度梯度和压力梯度。随着气体向

两侧充气环方向流动，气体压强和温度逐渐下

图７　迎风面外形变化示意图
Ｆｉｇ．７　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｗｉｎｄｗａｒｄｓｈａｐｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

（ａ）压强（未形变与形变１）
（ａ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅ（ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｄｅｆｏｒｍｅｄ１）

（ｂ）压强（未形变与形变２）
（ｂ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅ（ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｄｅｆｏｒｍｅｄ２）

图８　流场压强分布比较
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ

降，激波层内沿流场纵向也存在较大的温度梯

度和压力梯度。比较发现形变１流场中存在两
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个高压区，一个在舱体附近区域，另一个在蒙皮

凹陷处，未形变时只在舱体附近区域存在高压

区，如图８（ａ）所示。可以推测，当蒙皮凹陷加剧
时，凹陷处的压强会继续上升，最终导致蒙皮结

构被高压破坏。从图８（ｂ）中可以看出，形变 ２
流场中压强分布规律和未形变时分布规律基本

一致。从图９中可以看出两种形变流场温度分
布与未形变流场温度分布的差异并不大。

（ａ）温度（未形变与形变１）
（ａ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｄｅｆｏｒｍｅｄ１）

（ｂ）温度（未形变与形变２）
（ｂ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｄｅｆｏｒｍｅｄ２）

图９　流场温度分布比较
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ

在高速气流的冲击下，充气式返回舱迎风面

将承受剧烈的气动热作用，迎风面的气动热特性

是充气式返回舱防热设计的重要参考。图１０给
出了外形变化对迎风面热流密度的影响，从图中

可以看出未形变时，热流密度在舱体和充气环壁

面处均存在峰值。当外形变化时，在蒙皮和舱体

连接处也产生一个峰值，且舱体壁面处的热流密

度比未形变时热流密度更高，因此在外形变化后

对舱体的防热设计提出了更高要求。在蒙皮处，

未形变和形变２的热流密度分布类似，向圆环方
向逐渐下降，随后又逐渐上升，在充气环处达到峰

值。而形变１的热流密度向圆环方向逐渐上升，
在充气环处达到峰值。高超声速飞行器前缘驻点

热流密度与其驻点曲率半径的平方根成反比，外

形变化对舱体和圆环附近的曲率半径产生了较大

影响。形变１使得舱体和圆环附近的曲率半径减
小，热流密度增加。而形变２使充气环处的曲率
半径增大，导致充气环附近的热流密度下降；使舱

体处曲率半径减小，导致舱体附近的热流密度

增加。

图１０　外形变化对迎风面热流密度的影响
Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｈａｐｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｗｉｎｄｗａｒｄｈｅａｔｆｌｕｘ

返回舱迎风面的气动力主要来源于表面压

强的作用，图１１给出了外形变化对迎风面压强
的影响，从图中可以看出未形变时压强在舱体

和充气环处存在峰值，从蒙皮向充气环方向，压

强逐渐下降。比较发现，外形变化对舱体壁面

的压强影响并不大，在舱体和蒙皮连接处存在

一个压强谷值，随后压强逐渐上升。形变 １在
蒙皮处的压强高于在充气环处的压强，形变 ２
在充气环处存在压强峰值，充气环处的压强高

于蒙皮处的压强。

从仿真结果来看，充气式返回舱外形的变化

给其自身受热受力环境带来了巨大的影响，因此

防热和结构的设计应该兼顾原始外形和不同形变

情况来统筹考虑。

２．４　组分分布

化学非平衡模型的一个重要特点在于能够描
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图１１　外形变化对迎风面压强的影响
Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｈａｐｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｗｉｎｄｗａｒｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

述流场中的组分演化过程，而流场中的组分直接

决定了气体的热力学和输运物性，进一步影响飞

行器的气动特性。深入地了解流场中的组分分布

特性有助于增进对高速再入流场特性的认识，为

仿真计算模型的优化提供思路。

组分分布与来流参数存在一定关系，为细致

地研究流场中的组分分布特性，本文考察了不同

来流参数下流场中的组分分布特性，如表２所示。

表２　计算工况
Ｔａｂ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

序号 压强／Ｐａ 温度／Ｋ 马赫数

１ ６０ ４５ １０

２ ６０ ２４５ １０

３ ６０ ４４５ １０

４ １００ ２４５ １０

５ １４０ ２４５ １０

６ ６０ ２４５ ８

７ ６０ ２４５ ６

以工况２、３为例，介绍流场中组分分布特性，
图１２～１３给出了流场中各组分的摩尔分数分布，
两个工况流场中的最高温度分别为 ４１６３Ｋ和
６８３０Ｋ。从图１２～１３中可以看出由于激波后气
体温度急剧上升，Ｎ２和Ｏ２开始解离，Ｎ２和 Ｏ２摩
尔分数下降，Ｎ２的最小摩尔分数分别为０７７和
０６５，Ｏ２的最小摩尔分数分别为０１７和００２，相
比于来流Ｎ２摩尔分数分别减少了３％和１８％，Ｏ２
摩尔分数分别减少了１６％和９２％。产生这种差
异的主要原因是 Ｎ２的解离能为９７５９ｅＶ，Ｏ２的

解离能为５１１５ｅＶ［２４］，Ｎ２比Ｏ２更难解离。这也
导致在整个流场中 Ｎ的摩尔分数远低于 Ｏ的摩
尔分数，它们的分布规律也存在较大差异，Ｎ的最
大摩尔分数在稍微远离壁面附近，而 Ｏ的最大摩
尔分数在充气环附近。对比图１２（ｅ）和图１３（ｅ）
可知，ＮＯ的摩尔分数分布存在较大差异，工况２
最高摩尔分数在充气环附近，工况３最高摩尔分
数在激波和壁面之间的位置。由表 １可知，ＮＯ
的来源有反应３、５的逆反应和反应４的正反应。
由图１２（ｃ）可知 Ｎ在充气环处的含量十分低，由
此推断工况２中ＮＯ在充气环处的主要来源是由

（ａ）Ｎ２　　　　　　　　（ｂ）Ｏ２

（ｃ）Ｎ　　　　　　　　　（ｄ）Ｏ

（ｅ）ＮＯ

图１２　各组分摩尔分数分布（工况２）
Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐｅｃｉｅｓｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎ（ｃａｓｅ２）

·４８·
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（ａ）Ｎ２　　　　　　　　（ｂ）Ｏ２

（ｃ）Ｎ　　　　　　　　　（ｄ）Ｏ

（ｅ）ＮＯ

图１３　各组分摩尔分数分布（工况３）
Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｐｅｃｉｅｓｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎ（ｃａｓｅ３）

Ｎ２和Ｏ的反应获得，即反应４的正反应。而工况
３中Ｎ的摩尔分数相比于工况２已有极大上升，
前述的三种途径均为ＮＯ的重要来源。这也反映
出来流参数不同，流场中的化学动力学过程也存

在较大差异。

图１４、１５给出了表２中各工况沿轴线和壁面
的氮氧比分布。其中氮包括 Ｎ２、Ｎ、ＮＯ，氧包括
Ｏ２、Ｏ、ＮＯ，氮氧比计算如式（１０）所示。
ｒＮ／Ｏ＝（２ｙＮ２＋ｙＮ＋ｙＮＯ）／（２ｙＯ２＋ｙＯ＋ｙＮＯ）

（１０）
式中，ｒＮ／Ｏ表示氮氧比，ｙｉ表示各组分的摩尔分数。

从图１４、１５可以看出激波前气体主要成分是

图１４　沿轴线氮氧比分布
Ｆｉｇ．１４　Ｎｉｔｒｏｇｅｎｏｘｙｇｅｎｒａｔｉｏｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅａｘｉｓ

图１５　沿壁面氮氧比分布
Ｆｉｇ．１５　Ｎｉｔｒｏｇｅｎｏｘｙｇｅｎｒａｔｉｏｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｗａｌｌ

Ｎ２和Ｏ２，氮氧比保持稳定。激波后，不同工况沿
轴线的氮氧比分布变化存在一定差异。但是，从

总体来看不论沿轴线，还是沿壁面，各工况氮氧比

的变化都非常小，在３８２左右，与来流基本保持
一致。

在大多数多组分气体的流动中，由于流场内

各组分扩散速度不同，流场内混合气体的比值与

计算域入口混合气体的比值是不相等的，如电弧

加热发动机、自由燃烧电弧、等离子体发生器以及

自由射流等的流场［２５－２９］。而在本文的研究中，激

波前，气体温度较低，化学反应较弱，气体组分主

要为Ｎ２和Ｏ２且参数梯度较低，组分扩散作用较
弱，氮氧比保持恒定。激波后，随着气体温度的上

升，化学反应开始变得剧烈，气体成分变得复杂，

组分参数梯度增加，但氮氧比仍然与来流十分接

近。由此推断，组分扩散的作用对组分分布的影

响相对较弱，组分分布主要还是由各组分的对流
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和化学反应主导。

组分扩散的计算由于涉及组分间两两之间的

扩散以及流场中多种扩散驱动力的耦合作用，计

算量较大且比较复杂，并且随着考虑组分的增多，

计算量和复杂程度增加十分显著。为此，学者们

提出了一些简化的计算方法，比如本文采用的

Ｆｉｃｋ定律以及 Ｍｕｒｐｈｙ提出的组合扩散系数法
等［３０－３１］。而本文的研究发现组分扩散的作用相

对较弱，是否可以舍去组分扩散以简化计算模

型值得进一步研究。当然，本文目前的研究还

可进一步改进。本文采用的扩散计算方法为

Ｆｉｃｋ定律，也是目前学者们常用的扩散计算方
法，该方法考虑了组分浓度梯度对流场的影响。

但高超声速飞行器再入流场中除存在浓度梯度

外，还存在压力和温度梯度。此外，Ｆｉｃｋ定律还
存在扩散通量不守恒的问题［３２－３３］。本文采用

的是空气五组分模型，若考虑更多组分，是否能

够得出一致的结论也值得进一步研究。种种迹

象表明，对于高超声速飞行器再入流场组分扩

散值得进一步研究，研究结果可为模型的合理

优化提供理论参考。

３　结论

本文采用化学非平衡模型对充气式返回舱进

行了数值模拟，研究了外形变化对流场温度和压

力、壁面热流密度和压强分布的影响，考察了流场

中各组分的分布特性。研究结果表明：

１）形变１使得舱体和圆环附近的曲率半径
减小，热流密度增加。而形变２使充气环处的曲
率半径增大，导致充气环附近的热流密度下降；使

舱体处曲率半径减小，导致舱体附近的热流密度

增加。

２）外形变化对舱体壁面的压强影响不大，形
变１在蒙皮处的压强高于在充气环处的压强，而
形变２在充气环处的压强高于蒙皮处的压强。
３）由于Ｎ２比Ｏ２更难解离，Ｏ２相比于来流减

少得更多，在整个流场中 Ｎ的摩尔分数远低于 Ｏ
的摩尔分数，Ｎ的最大摩尔分数在稍微远离壁面
附近，而Ｏ的最大摩尔分数在充气环附近。
４）在目前的计算条件下，沿轴线和壁面的氮

氧比与来流基本保持一致，由此推断组分扩散的

作用较弱，组分分布特性由各组分的对流和化学

反应主导。
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