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摘　　　要：为了研究预冷发动机进气道预冷前后的节流特性，以二维轴对称进气道为对象，使用多孔介质

耦合源项法进行数值仿真研究，在不同涡轮通道流量系数的工况下对比了预冷效果和进气道预冷前后的气

动性能。研究表明：随着涡轮通道流量系数增加，亚声速扩压段锥面压力降低，虚拟预冷区下游低速区面积缩

小，而两通道出口总压恢复系数均呈下降趋势，同时涡轮通道流量系数较高的工况冷却效果更好；冲压通道出

口总温受预冷区影响而下降，高速工况下降幅度较大，但下降幅度不受涡轮通道出口流量系数影响；相同涡轮

通道流量系数的高速工况，经过预冷后涡轮通道流通能力增强。
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　　航空涡轮发动机是组合动力发动机在低马赫

数状态下的理想动力，其具有比冲高、技术成熟可

靠性高等优点［１３］，但在高飞行马赫数（大于３）

时，由于涡轮通道气流温度过高，超过涡轮发动机

压气机材料可承受极限温度并且高温使得气流很

难压缩，导致涡轮发动机性能急剧恶化，严重制约

了涡轮发动机的工作马赫数上限［４６］。加装预冷

器是解决这一问题的重要途径之一［７９］，英国反应

引擎公司的协同吸气式火箭发动机（ｓｙｎｅｒｇｅｔｉｃ

ａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ，ＳＡＢＲＥ）具有吸气模

态和火箭模态两种模态，吸气模态下通过预冷器

降低涡轮通道的气流温度，将涡轮发动机的工作

范围拓宽至马赫数为５．５
［１０］，最大程度上利用了

大气中的氧化剂［１１１３］。

国内外很多学者对ＳＡＢＲＥ发动机及进气道

进行了建模、仿真和试验等相关研究。如英国反

应引擎公司的Ｌｏｎｇｓｔａｆｆ等
［１４］对ＳＡＢＲＥ发动机

项目进行了综述；Ｖａｒｖｉｌｌ
［１５］对ＳＡＢＲＥ预冷器模

型及试验进行了详细介绍；美国的 Ｈｅｍｐｓｅｌｌ

等［１６］对ＳＡＢＲＥ发动机和预冷器进行了建模分

析；北京动力机械研究所的张志刚等［１７］分析了

ＳＡＢＲＥ发动机吸气模式下氦气闭式热力循环系

统；南京航空航天大学的李明迪等［１８］设计了基于

轴对称形式的组合预冷进气道，研究了出口反压

和孔隙率对预冷特性的影响；南京理工大学的薛

亮波等［１９］对ＳＡＢＲＥ发动机进气道进行了建模

和仿真，研究了预冷器对进气道气动性能的影响；

中国空气动力研究与发展中心的罗佳茂等［２０］设

计了细小通道换热预冷器并对其进行了仿真，研

究了预冷发动机换热器预冷效果和发动机性能。

ＳＡＢＲＥ发动机预冷器管径约为１ｍｍ，壁厚

为２７μｍ，而进气道尺寸要大得多，如果直接在进

气道中建模进行数值模拟，网格量和计算量都非

常大，不易实现，而多孔介质耦合源项法简化计算

模型可以作为一种近似方法来研究预冷发动机进

气道预冷特性和气动性能。

ＳＡＢＲＥ发动机吸气模态下有２个通道：冲压

发动机通道和涡轮发动机通道。受飞行工况和飞

行器姿态影响，发动机在工作时所需空气流量可

能存在较大变化，需要对２个通道不同节流状态

的进气道气动性能进行研究。本文以预冷发动机

进气道为研究对象，在虚拟预冷区使用多孔介质

耦合源项法，研究涡轮通道流量对预冷发动机进

气道气动性能和预冷特性的影响。

１　物理模型和计算方法

１１　进气道方案设计

以犕犪∞ ＝４为设计点，该马赫数下激波封

口，为保证犕犪∞ ＝２工况进气道顺利起动，采用

外压单锥压缩设计（如图 １），外压段锥角为

２４．５°，唇口至两通道分流处皆为扩张段，渐扩段当

量扩张角为１°，预冷器为锥度为５°的环形结构。

高速来流在进气道内减速扩压，在扩压段结

尾处被分成两部分，一部分经过冲压通道直接进

入冲压发动机，另一部分经过预冷器降温后经过

涡轮通道进入压气机和涡轮发动机。

图１　含预冷区进气道三维模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆｉｎｌｅｔｗｉｔｈ

ｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｒｅｇｉｏｎ

图２为预冷区示意图。为尽量避免计算过程

中源项法与多孔介质法之间互相干扰，将虚拟预

冷区域分为源项法区域和多孔介质法区域两部

分，并且两区域不相邻中间有间隔。由于气流经

过源项区域降温后总压提升，会影响多孔介质区域

压降的准确性，而多孔介质总压损失对总温并无影

响，故将源项区域置于多孔介质区域之前。

图２　进气道预冷区示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｌｅｔｗｉｔｈｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｒｅｇｉｏｎ

对进气道流场划分结构化网格，网格数约为

１２万，壁面与激波位置需格外加密，壁面第１层

网格高度取０．１ｍｍ，并保证近壁面狔
＋在３０左

右。计算区域划分和网格划分情况如图３所示。

４５５
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图３　进气道数值模拟网格

Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｓｏｆｉｎｌｅｔｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎｓ

对该进气道与虚拟预冷区一体模型进行二维

轴对称湍流流动模拟，入口选用压力远场边界，冲

压通道选用压力出口边界，涡轮通道选用流量出

口边界，壁面均设置为绝热无滑移固体壁面。采

用密度基隐式求解器，湍流模型为犽ε两方程模

型，空间离散格式均采用１阶迎风格式。假设来

流气体为理想气体，分子黏度由Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式

计算，在计算过程中检测残差和两通道出口质量

流量。当残差曲线下降３个数量级并且进出口流

量差值与两通道流量之比同时小于０．００５即认为

计算收敛。

１２　虚拟预冷区数值模拟方法及验证

预冷器对进气道主要有降温和总压损失两方

面影响。本文采用多孔介质法模拟预冷器的压降

效应，采用源项法模拟预冷器的预冷效应。计算

时以无预冷进气道流场为基准流场，并在此基础

上依次进行源项法降温模拟和多孔介质法压降

模拟。

１．２．１　多孔介质法

预冷器可以理解为存在大量孔隙的多孔介质

材料，多孔介质模拟方法是在定义的计算域内附

加流动阻力，以此代替固体管路对流场的阻滞作

用，本质上是在动量方程上叠加了一个动量源项。

文献［１９］也提到使用多孔介质法在虚拟预冷区域

添加阻力源，模拟预冷器压降。在流体计算软件

中，对于简单的均匀多孔介质，动量守恒方程源项

沿犻方向的分量表示为

犛犻＝
１

κμ
狏犻＋犆２·

１

２ρ
犞狏犻 （１）

式中１

κ
为黏性阻力系数，犆２ 为惯性阻力系数。动

量守恒方程源项是由黏性阻力项和惯性阻力项两

部分组成，随着速度和密度的变化，这两种阻力影

响所占比重也在变化。

犘１ ＝

１

κμ
狏犻

犛犻

犘２ ＝

犆２·
１

２ρ
犞狏犻

犛

烅

烄

烆 犻

（２）

式中犘１ 为多孔介质黏性阻力项影响系数，犘２ 为

多孔介质惯性阻力项影响系数。图４为恒定密度

（ρ＝１．６ｋｇ／ｍ
３，为预冷区域平均密度）下两种阻

力影响系数与速度狏的关系图，当速度在１５ｍ／ｓ

以上时，多孔介质的压降效应几乎只受惯性阻力

项影响。在进气道工作状态下，虚拟预冷区速度

均超过此值，故本文在式（１）基础上简化方程忽略

黏性阻力影响。

图４　不同速度下的多孔介质阻力项影响系数

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｔｅｒｍｓｉｎ

ｐｏｒｏｕｓｍｅｄｉａａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

忽略多孔介质黏性阻力项后化简得

犆２ ＝
２Δ狆

ρ狏
２犔

（３）

式中Δ狆为压降，ρ为密度，犔为流程。

１．２．２　源项法

文献［１９］提到源项法，将虚拟预冷区以热量

源的形式与 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程进行耦合。虚拟

预冷区将体积热源吸收从而达到降低涡轮通道总

温的目的。在流体计算软件中，能量方程的形

式为



狋
（ρ犈）＋



狓犻
［狌犻（ρ犈＋狆）］＝



狓犻
κｅｆｆ
犜

狓犻
－犼′

犺犼′犑犼′＋狌犼（τ犻犼）［ ］ｅｆｆ ＋犛ｈ

（４）

式中κｅｆｆ为有效导热系数；犑犼′为组分犼′的扩散流

量；方程右边括号内的３项分别描述了热传导、组

分扩散和黏性耗散带来的能量输运；犛ｈ 包括了化

学反应以及其他定义的体积热源项。

在本文的研究工况下，涡轮通道流量是作为

边界条件给定的，故源项值可以直接计算得出。

犛ｈ１ ＝
（犜０－犜ｐ）犮狆犿

·

犞
（５）

５５５
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式中犜１ 为预冷前涡轮通道出口总温，犜ｐ 为预冷

后涡轮通道出口目标总温，犮狆 为来流比热容，犿
·

为涡轮通道流量，犞 为虚拟预冷区的体积。

１．２．３　多孔介质耦合源项法验证

文献［１］研究了预冷器的流动换热特性，为了

验证虚拟预冷区数值模拟方法的正确性，在不同

来流速度的工况下，将多孔介质耦合源项法的仿

真结果与文献［１］中第５．４．３节仿真结果进行对

比。图５为二维验证模型网格及边界条件，模型

为１０°扇形，模型的上下边界设置为周期边界，右

侧为空气进口，左侧为空气出口。

图５　验证模型及边界条件（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．５　Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

验证算例分为４种不同工况，设定进口总压为

２２５６８０Ｐａ，进口温度为６９５．７Ｋ，工况１～工况４的

出口质量流量分别设置为０．００２、０．００４、０．００６ｋｇ／ｓ

和０．００８ｋｇ／ｓ，通过改变出口流量从而获得不同

的来流速度，根据不同的质量流量和目标参数，由

式（３）和式（５）求解出不同设置参数。图６为工况

３总温云图及总压恢复系数（σ）云图，高温来流经

过虚拟预冷区降温均匀，降温本该使得总压升高，

但耦合多孔介质法后总压也均匀降低。

如图７所示，在相同来流工况下，气流经过虚

拟预冷区后的总温和总压与文献［１］相差０．６％

左右，证明多孔介质耦合源项法可以较为准确地

模拟出预冷器的降温效应和压降效应。

图６　验证模型总温云图和总压恢复系数云图

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｏｆｖａｌｉｄａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

图７　验证模型出口气流参数与文献［１］中的对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｄｉａｇｒａｍｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｖａｌｉｄａｔｉｏｎ

ｍｏｄｅｌａｎｄＲｅｆ．［１］ａｂｏｕｔｏｕｔｌｅｔｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

２　分析与讨论

表１为１阶迎风格式与２阶迎风格式对进气

道出口性能的影响（以犕犪∞＝４来流预冷后工况

为例），１阶迎风格式与２阶迎风格式相对误差在

１％左右，对进气道性能参数影响并无太大差异，

同时在数值计算过程中，２阶计算速度过慢，计算

容易振荡，并且出口增加反压时计算容易发散，故

在保证计算精度的前提下本文后续数值模拟采用

１阶迎风格式。

表１　不同迎风格式下涡轮通道出口性能参数

犜犪犫犾犲１　犘犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狅犳狋狌狉犫犻狀犲犮犺犪狀狀犲犾犲狓犻狋

狌狀犱犲狉犱犻犳犳犲狉犲狀狋狌狆狑犻狀犱狊犮犺犲犿犲狊

参数 １阶迎风格式２阶迎风格式 相对误差／１０－３

总压／Ｐａ １５９６１４ １５９３６１ １．５９

总温／Ｋ ３６５ ３７１ １６．４

出口马赫数 ０．３７１ ０．３７４ ８．０９

６５５
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２．１　不同涡轮通道流量下无预冷的进气道流场

分析

　　表２给出了不同来流马赫数（犕犪∞）下静压、

温度等气流参数。

表２　进气道来流参数

犜犪犫犾犲２　犉犾狅狑狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犻狀犾犲狋

来流马赫数犕犪∞ 来流静压／Ｐａ 来流静温／Ｋ

２ ２２６９９ ２１６．７７

４ ４７２９ ２１７．５８

　　计算无预冷进气道流场时，将虚拟预冷区域

（源项法区域和多孔介质区域）处理为内部流通面

使来流自然通过，保持冲压通道反压不变，仅调节

涡轮通道出口流量系数Φｔ，涡轮通道出口流量系

数Φｔ定义为

Φｔ＝
犿
·

ρ狏犃ｃ

式中犿
·
为涡轮通道流量，ρ、狏分别为来流密度和

速度，犃ｃ为进气道捕获面积。进气道模型具有对

称性，本文中将马赫数云图与静压比云图合并在

一起，静压比π定义为

π＝狆／狆∞

式中狆为流场中某点的静压，狆∞为来流静压。研

究工况如表３所示，表中反压值均为出口静压与

来流静压的比值。

表３　工况表

犜犪犫犾犲３　犠狅狉犽犻狀犵犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

犕犪∞ 冲压通道反压比 涡轮通道流量系数Φｔ

２ ６．０

０．２０９

０．２２７

０．２４５

０．２６３

０．２８１

０．２９９

０．３１７

４ ３８．０

０．４６２

０．５

０．５３８

０．５７６

０．６１４

０．６５２

　　图８为部分工况下的马赫数犕犪云图和静压

比π云图。由于冲压通道出口反压为给定值，进

气道流场又是超声速流场，所以涡轮通道流量的

增加与涡轮通道出口反压的降低势必是同步发

生。伴随着涡轮通道流量增加，进气道由临界状

态逐渐向超临界状态过渡，涡轮通道出口马赫数

不断提高，有壅塞趋势。

图８　进气道马赫数云图和静压比云图（犕犪∞＝４）

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒａｔｉｏｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｉｎｌｅｔ（犕犪∞＝４）

图９为无预冷情况下中心锥壁面压力曲线

图，犔为中心锥长度，狓／犔表示中心锥上的相对位

置，气流静压经过锥型激波和唇口正激波两次突

升，又在扩张段里缓慢增长，在中心锥尾部即将流

入涡轮通道的气流由于通道收窄，壁面压力有下

降趋势。壁面压力在第二次突升前会先明显降

低，这是因为在外压式进气道中，唇口以内皆为扩

张段，当涡轮通道流量系数增大，正激波从唇口向

进气道内部推移，唇口至正激波位置为超声速降

压区。

图１０为无预冷情况下虚拟预冷区附近局部

流线图，随着涡轮通道流量系数的增加，预冷区附

近的速度随之增加，流线偏转程度也增大。此处

气流不均匀但中心锥壁面附面层并未分离，在中

心锥尾部存在一片低速区，随着涡轮通道流量系

数的提高，低速区面积缩小。

受进气道构型和附面层影响，上部气流总压

较高，气流直接进入冲压通道也不会产生过多总

７５５
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压损失，而进气道下部总压较低的气流流入涡轮

通道，并且在台阶处有旋涡产生，使得涡轮通道总

压恢复略低于冲压通道。

图９　犕犪∞＝４工况锥面静压比

Ｆｉｇ．９　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｏｆｃｏｎｅｏｆ犕犪∞＝４

图１０　进气道局部流线图

Ｆｉｇ．１０　Ｐａｒｔｉａｌｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｌｅｔ

２．２　不同涡轮通道流量下多孔介质耦合源项法

预冷的进气道流场分析

　　在文中第２．１节的基础上，引入多孔介质法

和源项法，设定来流经过虚拟预冷区域总温降至

３００Ｋ、总压降低１０％，获得各个工况下多孔介质

耦合源项法预冷进气道流场。图１１为预冷发动

机进气道部分工况下的马赫数云图、静压比云图。

经过预冷后，高速工况涡轮通道出口马赫数骤降，

图１１　预冷后进气道马赫数云图和静压比云图

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｒａｔｉｏｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｉｎｌｅｔａｆｔｅｒｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇ

８５５
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极大的缓解了壅塞趋势，涡轮通道流通能力明显

提高。

图１２～图１３为预冷前后中心锥壁面压力曲

线图，在高速工况下预冷后壁面压力略微下降，虚

拟预冷区对整个亚声速流场都有影响。而在低速

工况下预冷区对上游影响较小，处于预冷区之后

的壁面压力明显下降。

图１２　犕犪∞＝４工况预冷前后锥面静压比

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｏｆｃｏｎｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇａｔ犕犪∞＝４

图１３　犕犪∞＝２工况预冷前后锥面静压比

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｏｆｃｏｎｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇａｔ犕犪∞＝２

图１４为经过预冷后虚拟预冷区附近局部流

线图，与无预冷工况相比，预冷区下游马赫数明显

降低，同时气流偏转程度增加，中心锥尾部低速区

面积增大，但并未出现边界层分离现象。

图１５为预冷发动机进气道部分工况下的局

部总温云图。气流在进入虚拟预冷区之前由于对

流换热效应已经开始降温，随着涡轮通道流量系

数的增加，预冷区对上游位置产生的影响更大，但

受预冷区影响的气流更多涌入了涡轮通道，故冲

压通道总温并未产生明显变化，同时低温中心有

向中心锥移动的趋势。

图１４　虚拟预冷区流线图

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｒｔｕａｌｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｒｅｇｉｏｎ

９５５
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图１５　虚拟预冷区总温云图

Ｆｉｇ．１５　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｖｉｒｔｕａｌ

ｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｒｅｇｉｏｎ

２．３　进气道气动性能和预冷性能分析

２．３．１　无预冷进气道气动性能分析

进气道唇口正激波前是超声速流场，故相同

来流马赫数的工况下，进入进气道的总流量是恒

定的，在犕犪∞ ＝４工况激波封口，两通道流量系

数总和为１，在犕犪∞＝２工况唇口存在溢流，两通

道流量系数总和为０．５９７。涡轮通道出口流量与

冲压通道出口流量此消彼长。

如图１６所示，随着涡轮通道流量系数的提

高，涡轮通道出口马赫数提升幅度很大，而冲压通

道出口马赫数缓慢降低。

图１７为两通道总压恢复随涡轮通道流量系

数变化曲线。随着涡轮通道流量系数的提高，两

通道总压恢复系数均持续降低。由于涡轮通道特

殊构型，气流汇合以及气流汇合处的旋涡造成部

分总压损失，所以涡轮通道出口总压在各个工况

下均略低于冲压通道。

图１６　两通道出口马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．１６　ＥｘｉｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｔｗｏｃｈａｎｎｅｌｓ

图１７　两通道总压恢复变化曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｗｏｃｈａｎｎｅｌｓ

２．３．２　多孔介质耦合源项法预冷的进气道性能

分析

　　如图１８所示，在低速工况下涡轮通道出口总
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温均从３９０Ｋ降低至３００Ｋ左右，而对冲压通道

总温影响很小；高速工况下涡轮通道出口总温均

从９１５Ｋ降低至３８０Ｋ左右，冲压通道出口总温

从９１５Ｋ降低至８２０Ｋ左右。来流马赫数越高，

虚拟预冷区对冲压通道影响越大，这是因为流入

冲压通道的气流在虚拟预冷区上部由于热对流现

象被吸走了部分热量，而马赫数越高总温越大，单

位时间内需要预冷区吸收的热量越多，即源项值

的绝对值越大，热对流现象越强烈，从而影响了冲

压通道出口总温。

在高速工况下，随着涡轮通道的流量系数的

增加，涡轮通道出口总温呈下降趋势，冷却效果越

好，而冲压通道出口总温不受涡轮通道流量系数

的影响，维持在８２０Ｋ。

图１８　预冷后两通道总温变化曲线

Ｆｉｇ．１８　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｔｗｏ

ｃｈａｎｎｅｌｓａｆｔｅｒｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇ

犕犪∞＝２工况下虚拟预冷区对冲压通道影响

极小，本文后续不再讨论。在给定出口流量的情

况下，基于压降效应的多孔介质法和用于降温的

源项法对气流各项参数的影响是相反的，涡轮通

道出口马赫数受两种效应耦合影响，源项法使出

口马赫数降低，而多孔介质法使出口马赫数升高。

如图１９，在犕犪∞＝２涡轮通道流量系数较小的工

况下，源项法的影响占主导，故经预冷后涡轮通道

出口马赫数略微降低；当涡轮通道流量系数提高

后，多孔介质的影响占主导，故经预冷后涡轮通道

出口马赫数略微升高。

图１９　犕犪∞＝２工况涡轮通道出口马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．１９　ＥｘｉｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅ

ｃｈａｎｎｅｌｅｘｉｔｓｏｆ犕犪∞＝２

在高速工况下来流总温高，由于需要吸收的

热量更大，源项值的绝对值越大，故源项法的影响

始终占主导地位。如图２０，预冷后的高速工况冲

压通道出口马赫数略微降低，而涡轮通道出口马

赫数大幅度降低，极大缓解了涡轮通道易壅塞的

情况，涡轮通道可以通过更多的流量。

图２０　犕犪∞＝４工况两通道出口马赫数变化曲线

Ｆｉｇ．２０　ＥｘｉｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｔｗｏ

ｃｈａｎｎｅｌｅｘｉｔｓｏｆ犕犪∞＝４

图２１～图２２对比了预冷前后两通道总压恢

复系数。经过预冷后，高速工况冲压通道总压恢
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复系数降低约０．５％，造成这一现象原因在于虚

拟预冷区对进气道亚声速区域产生影响，唇口正

激波位置发生变化，进气道向超临界状态过度。

经过预冷后涡轮通道出口总压恢复系数均下降约

１０％，体现出了预冷区对涡轮通道的总压损失

影响。

图２１　犕犪∞＝４工况两通道总压恢复系数变化曲线

Ｆｉｇ．２１　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｗｏｃｈａｎｎｅｌｓｏｆ犕犪∞＝４

图２２　犕犪∞＝２工况两通道总压恢复系数变化曲线

Ｆｉｇ．２２　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅｃｈａｎｎｅｌｓｏｆ犕犪∞＝２

３　结　论

本文使用多孔介质耦合源项法在不同涡轮通

道流量系数工况下对预冷发动机进气道进行了数

值仿真，研究了涡轮通道流量系数对进气道的影

响，得到以下结论：

１）高速工况下涡轮通道流量系数越高，涡轮

通道降温效果越好，而预冷后的冲压通道总温不

受涡轮通道流量系数的影响。

２）预冷发动机进气道涡轮通道流量系数与

两通道总压恢复呈负相关，可以牺牲部分涡轮通

道流量以提高两通道总压恢复。

３）相同涡轮通道流量系数的高速工况下，经

过预冷，涡轮通道出口马赫数大幅度降低，提高了

涡轮通道流通能力。

由于发动机预冷器形状和安装位置限制，此

区域内气流参数极度不均匀，如何在气流不均匀

区域实现特定的总压损失是研究的难点，这将是

后续工作的研究重点。
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［２０］　罗佳茂，杨顺华，张建强，等．换热预冷发动机预冷特性和
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