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摘　　　要：针对涡轮基冲压组合循环发动机中高温进气影响涡轮发动机性能的问题，开展实际某高空模拟

试验进气预冷段的数值分析。基于欧拉拉格朗日多相流方法解析气液两相热质传输过程，探索射流冷却对

不同高空高马赫数进气条件时预冷段内温度和压力的沿程变化规律。结果表明，射流冷却对流场具有明显地

温降效果。带有射流装置的预冷段内流动损失是以由黏性耗散所引起的耗散熵产为主，而由气液传热温差

所引起流场温度梯度变化的加热熵产并不显著。对比高空模拟试验进气工况在射流量４％～７％的冷却效果

发现，预冷段内气流温降程度为３２．３０～９０．０８Ｋ，冷却前后总压降系数范围由１．４２％～１．８６％降低到

０．９５％～１．４６％。因此，射流冷却技术在一定程度上改善涡轮发动机在高空高马赫数工作时进气流场特性。
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　　高速飞行器具有突防能力强、生存性高及独

立性强的优势，其中先进动力是决定性因素。针

对由涡轮发动机与冲压发动机组合而成的涡轮基

冲压组合循环发动机的动力装置，是飞行器实现

自加速、带动力水平起降和重复使用的关键动力

系统之一［１２］。由于受到高空高马赫数飞行时高

速气流所带来滞止高温的影响，限制了涡轮发动

机扩展飞行包线，使涡轮发动机对冲压发动机初

始动力提供不足，从而制约两者工作的模态转换。

而射流预冷技术是扩展涡轮发动机飞行包线的一

种有效途径和重要发展方向［３］。２０世纪５０年代

初，美国提出在涡轮发动机压气机／风扇前增加射

流装置，利用冷却工质的汽化潜热降低来流空气

温度，即射流预冷技术（ｍａｓｓｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｃｏｍ

ｐｒｅｓｓｏｒｃｏｏｌｉｎｇ，ＭＩＰＣＣ）
［４５］。相对于其他冷却

工质，具有高比热容和汽化焓的液态水被认为是

最佳冷却工质［６］。一方面通过理论计算发现，采

用 ＭＩＰＣＣ技术可使涡轮发动机飞行包线扩宽到

马赫数犕犪＝６以上
［７］；另一方面基于地面模拟高

空进气冷却的试验发现，射流预冷涡轮发动机可

以实现马赫数 犕犪＝１～３．５的飞行包线
［６８］。通

过计算分析发现，在达到相同飞行马赫数犕犪＝６

时固体火箭发动机推进飞行器的质量是初始质量

的４７％，而射流预冷涡轮基组合发动机的相对质

量达到７１％
［９］，这说明在达到相同当量推力时射

流预冷发动机所消耗的燃料量相对较少，并具有

更高的比冲性能。可见，射流冷却特性对提升涡

轮发动机性能具有重要作用。

然而，先前的研究很少关注进气射流冷却后

的流场特征，同时进气冷却后温度和压力的沿程

变化尚未完全了解，两者与进气参数有直接关系。

针对涡轮基发动机预冷段内雾化参数对进气流动

和传热特性敏感性研究的基础上［１０］，本文通过气

液相变和变比热计算相结合的方法对进气预冷段

进行数值研究，基于欧拉拉格朗日颗粒追踪方法

求解气液两相热质传输过程，探索雾化冷却对沿

程温度分布、流动损失和液滴运动的变化规律，提

出高效、低流阻的射流装置方案，并分析预冷段内

流场流动和传热特性的影响。

１　物理模型与计算方法

１１　计算模型及边界条件

受高空高马赫数飞行时高速气流所带来滞止

高温的影响，使涡轮发动机对冲压发动机初始动

力的推力不足，亟需将滞止高温空气降低到常规

发动机能正常工作的进气温度［１１］。为实现有效

地冷却高温进气，预冷段布置在进气道出口与压

气机进口之间，射流装置安装在预冷段的前端。

由于均匀雾化冷却可以减少进气温度畸变［６］，通

过对不同喷射杆、喷嘴数目及其布列的数值试验，

确定以１２３个喷嘴均匀阵列方案的射流装置。简

化后，预冷段的计算模型如图１所示，将射流装置

的流动区域定义为射流段，将射流掺混流动的区

８８９
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域定义为冷却段。射流装置由前后双排喷水杆错

列布置组成，预冷段轴向圆筒长度与进口直径的

比值为３／１６。

图１　预冷涡轮基组合循环发动机预冷段的计算域

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｄｏｍａｉｎｏｆｔｈｅｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎ

ｏｆｐｒｅｃｏｏｌｅｄｔｕｒｂｉｎｅｂａｓｅｄｃｏｍｂｉｎｅｄ

ｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅ

图２为计算域网格示意图。射流段和冷却段

分别采用全三维的非结构化和结构化网格，将交

界面的混合网格节点合并。同时，对圆筒壁及喷

水杆的近壁区网格进行加密，并控制无量纲距离

狔
＋值在３０～２００之间，保证近壁第一层网格节点

位于主流的湍流核心区。经网格单元数对流场特

征的敏感性检验，由此确定本文计算网格单元数

约为８５２万。

图２　预冷段内计算网格及网格局部视图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｅｓｈｅｓａｎｄｍｅｓｈｌｏｃａｌ

ｖｉｅｗｏｆｔｈｅｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎ

预冷段进口给定总温、总压，出口给定静压，

壁面为绝热、无滑移边界条件，并采用高雷诺数

ＲＮＧ（ｒｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｇｒｏｕｐ）犽ε湍流模型
［１２１３］。

选用高比热容的液态水为冷却介质，液态水以喷

嘴雾化的形式沿＋狕向进入高温空气中。射流量

（水气比）定义为冷却水量与来流空气质量流量的

比值，射流雾化速度为６０ｍ／ｓ、水温为２８３．１５Ｋ，

雾滴表面张力为０．０７３Ｎ／ｍ。表１给出工况１

（犎＝１６ｋｍ、犕犪＝２．４）和工况２（犎＝１８ｋｍ、

犕犪＝３）的高空、高温模拟试验进气时预冷段边界

表１　预冷段内高空模拟进气的边界条件

犜犪犫犾犲１　犅狅狌狀犱犪狉狔犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊狅犳狆狉犲犮狅狅犾犻狀犵狊犲犮狋犻狅狀犪狋

犺犻犵犺犪犾狋犻狋狌犱犲狊犻犿狌犾犪狋犲犱犻狀犾犲狋犪犻狉犲狀狏犻狉狅狀犿犲狀狋狊

参数
工况

１ ２

进口总压／Ｐａ １５０１００ １９３１００

进口总温／Ｋ ４６５．２ ５５３

质量流量／（ｋｇ／ｓ） ６６．７ ７１．０７

射流量／％ ４ ７

背压／Ｐａ １３２３１２ １７５１５６

条件，并根据高空进气温度给定不同的射流量。

为接近实际喷雾情况，喷嘴的数值模型确定

雾化中心平面直径为０．４５ｍｍ、雾化半角为４０°的

实心锥喷，采用 ＲｏｓｉｎＲａｍｍｌｅｒ（ＲＲ）平均粒径

犱ｅ来描述喷嘴初始喷射后不同液滴粒径分散情

况［１４］，各粒径质量流量的分散权重服从式（１）的

分布规律。

犚＝ｅｘｐ － 犱ｐ／犱（ ）ｅ［ ］γ （１）

式中犚为低于颗粒直径犱ｐ时累积质量分数；γ表

征液滴颗粒扩散程度的分散指数，针对液态水时

取值为γ＝２。当犚＝１／ｅ时，即为低于平均粒径

犱ｅ＝犱ｐ时累积质量分数权重。本文所提到的平

均直径均服从ＲＲ粒径分布规律，如图３所示。

图３　不同ＲＲ平均直径时喷嘴初始雾化的粒径分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｒｏｐｌｅｔｓｉｚｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｍｉｓｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

ｂｙａｎｏｚｚｌｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲＲｍｅａｎｄｉａｍｅｔｅｒｓ

针对高空高温模拟进气射流雾化冷却的过

程，由于液滴与气流存在相对速度、密度差、液滴

黏性和表面张力等因素的影响，易引起液滴颗粒

发生变形、气动力破碎、喷溅、沉积和聚合等一系

列物理现象［１５］。基于此，本文主要考虑液滴的气

动力二次破碎模型［１６］、液滴间碰撞模型［１７］及液

滴壁面相互作用模型
［１８］，同时考虑空气和水蒸

９８９
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气的比定压热容（犮狆）、动力黏度（μ）、导热系数（κ）

为温度的函数，则湿空气物性（）的表达式为

ｍｉｘ（犜）＝Ｈ２Ｏ狑Ｈ
２
Ｏ＋Ａｉｒ（１－狑Ｈ

２
Ｏ） （２）

式中为犮狆、μ和κ；狑Ｈ
２
Ｏ为水蒸气在湿空气中的

质量分数；下标 ｍｉｘ、Ａｉｒ和 Ｈ２Ｏ分别表示湿空

气、空气和水蒸气３种工质。以狑Ｈ
２
Ｏ＝０．０１％，

０．５％，２％为例，湿空气的物性随温度的变化如图

４所示。

图４　不同湿度时湿空气的物性随温度变化

Ｆｉｇ．４　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｗｅｔａｉｒｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｕｍｉｄｉｔｉｅｓ

１２　控制方程

针对预冷段内射流冷却特点，其实质上是气

液两相传热传质的问题。应用欧拉拉格朗日多

相流模型来计算射流冷却进气多流态的热力现

象，利用欧拉法来求解空气与水蒸气混合的连续

相控制方程、以及拉格朗日法来求解离散相雾滴

颗粒运动、传质、传热的控制方程，并通过Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程组实现连续相和离散相之间质量、动

量和能量的相互耦合作用［１９］。于是，雾滴颗粒的

运动方程为

犿
·

ｐ

ｄ狌ｐ
ｄ狋
＝犉ｄ＋犉ｂ＋犉ｔ （３）

式中犿
·

ｐ 为液滴颗粒质量流量；狌ｐ 为液滴颗粒速

度；犉ｄ是气流作用在液滴颗粒上施加的气动拖拽

力；犉ｂ是液滴颗粒的浮力项；犉ｔ是流场湍流流动

对液滴的作用而产生的液滴湍流耗散力。

雾滴传热方程为

犿ｐ犮狆，Ｈ２Ｏ，ｌ
ｄ犜ｐ
ｄ狋
＝犺π犱

２
ｐ 犜－犜（ ）ｐ ＋

ｄ犿ｐ
ｄ狋
犺ｌｈ（４）

式中犮狆，Ｈ２Ｏ，ｌ是液滴的比定压热容；ｄ犿ｐ／ｄ狋是液滴

的蒸发速率；犺ｌｈ是液滴的蒸发潜热。

液滴汽化为水蒸气伴随着单向传质的蒸发过

程，根据雾滴温度将发生汽化蒸发和汽化沸腾两

种现象［２０］。采用 Ａｎｔｏｉｎｅ方程
［２１］求解液滴的饱

和蒸汽压力，即

ｌｇ狆ｓａｔ＝犃－
犅

犜＋犆－２７３．１５
（５）

式中常数系数依次取值为 犃＝１１．７７９、犅＝

３８８５．７０４、犆＝２３０．２３Ｋ。

应用计算流体力学软件ＡＮＳＹＳＣＦＸ１９．０数

值解析预冷段内三维稳态可压缩流场，方程离散格

式为２阶迎风精度，以获得预冷段内气液两相流动

和传热特性。当残差值小于１×１０－４且很小幅度

有规律波动，认为数值计算结果为合理收敛。

１３　性能评价指标

本文定义总压降系数（犆狆ｔ）和总温降系数

（犆犜
ｔ
）来衡量冷却后预冷段内流场损失和冷却的

程度。当总压降越小、总温降越大时，射流预冷对

进气流场特性的影响越小。

犆狆ｔ ＝ （狆ｔ，ｉｎ－狆ｔ，ｏｕｔ）／狆ｔ，ｉｎ （６）

犆犜
ｔ
＝ （犜ｔ，ｉｎ－犜ｔ，ｏｕｔ）／犜ｔ，ｉｎ （７）

式中下标ｉｎ和ｏｕｔ分别表示位于预冷段进口和

出口，狆ｔ和犜ｔ分别为总压和总温。

湿空气中水蒸气分压力可以反映液滴的蒸发

效果。在高空高温进气时湿空气具有较高的温

度，使相同总压和温度下饱和水蒸气压力（狆ｓａｔ）大

于湿空气总压力（狆ｍｉｘ）。相对湿度定义为水蒸气

分压力（狆Ｈ
２
Ｏ）与湿空气总压力的比值，即

φ＝狆Ｈ２Ｏ／狆ｍｉｘ （８）

式中狆ｓａｔ＞狆ｍｉｘ，０≤φ≤１。

１４　计算结果的准确性检验

为了校准拉格朗日液滴颗粒追踪准确描述雾

滴流动与蒸发情况，图５给出不同样本颗粒数对

液滴蒸发效果的敏感性影响，对比分析样本颗粒

数对预冷段中间截面和出口处的质量加权平均水

蒸气质量分数的敏感性影响。由图可知，在样本

颗粒追踪数１０～１５０００个范围内，当样本数大于

５０００个时，相对于局部范围最大的１５０００个样本

颗粒的算例中预冷段中部及出口处水蒸气质量分

数的相对误差在－０．１３５％～０．０１７％范围内，说

明５０００个样本颗粒数时对雾滴流动和蒸发的流

场特征描述的偏差非常小。因此，在保证求解精

度的基础上减小数值计算量，本文中拉格朗日颗

粒样本追踪数确定为５０００个。

文献［２２］给出预冷段出口壁面温度测点的试

验数据，本文通过相同几何模型和边界条件进行

数值模拟，以验证本节所使用数值模型的可靠性。

图６显示在不同射流量时预冷段出口壁面温度分

布的数值模拟和试验数据对比结果。其中犜ｅｘｐ、

０９９
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图５　不同颗粒样本数时水蒸气质量分数的敏感性分析

Ｆｉｇ．５　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｗａｔｅｒｖａｐｏｒｍａｓｓ

ｆｒａｃｔｉｏｎｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｎｕｍｂｅｒｓ

图６　数值结果与试验数据的温度测点相对误差

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓ

ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａａｌｏｎｇｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎｓ

犜ｅｘｐａｖｅ分别表示试验的监测点温度和平均测点温

度，犜ｓｉｍ、犜ｓｉｍａｖｅ分别为数值求解结果的监测点温

度和平均监测点温度。显然，在水气比（射流量）

为１％和２％时，壁面温度相对误差均在±３％以

内。由此，认为本文针对高空高温模拟进气预冷

段的数值求解精度具有较小的试验误差，其数值

计算模型和计算方法具有可行性和可靠性。

２　结果与讨论

２１　射流冷却对进气流场的分析

当射流雾化进入空气中，每一个雾滴可以作

为一个冷却源［２３］。为了更好地理解液滴蒸发冷

却对高温进气流场的影响，以下针对高空模拟试

验进气工况１在射流量为４％、射流雾滴平均直

径为２０μｍ时流场特征进行详细分析。

预冷段内传热传质过程对雾滴蒸发效果具有

重要的影响。图７分析预冷段内沿程湿空气与雾

滴的温度云图。图中清晰给出由气液温度差产

生的热传递（传热现象）和由浓度差产生的质量扩

散（单向传质现象）；同时，来流空气作为高温热源

向射流液滴导热使液滴蒸发，并且液滴气化为水

蒸气是从雾滴表面往高温来流中对流和扩散出

去。而受到高速气流作用，喷嘴雾化扩散的程度

受到约束，雾滴集中在喷嘴射流轨迹的中心区域，

对流场能量分层具有重要的影响。射流冷却后流

场的温度逐渐减低，而在预冷段出口处仍有雾滴

未完全蒸发，这时每一喷嘴轨迹的中心区域仍有

低温的雾滴。这个现象是由于流场在冷却后温度

降低，雾滴表面温度弛豫时间随流场中空气温度

的降低而增大，使雾滴与周围空气的非平衡热质

交换过程的能力降低。

图７　预冷段内湿空气与雾滴轨迹温度云图

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｆｏｒｗｅｔａｉｒｍｉｘｔｕｒｅａｎｄ

ｄｒｏｐｌｅｔａｌｏｎｇｐａｒｔｉｃｌｅｔｒａｃｋｉｎｔｈｅ

ｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎ

图８给出射流冷却前后流场沿程的总压损失

云图，其中沿着轴向（＋狕向，见图１）所确定无量

纲化位置狕＝０．１８７５、狕＝０．５６２５和狕＝１分别表

示冷却段的进口、中部及出口位置。由图可知，在

干工况时（图８（ａ）），受上游喷水杆扰流横掠的影

响，湍流核心区的主流区总压降系数云图呈现条

状带型分布，主流区总压降系数较为均匀分布在

４％～５％范围内；并且狔向呈现两个总压降低值

区，说明该区域受喷水杆的扰流降压作用不显著；

同时，直管壁面处总压损失沿程逐渐增加。在湿

工况时（图８（ｂ）），流场总压损失明显降低，高犆狆ｔ
值区域的影响减小。有趣的是，沿着每一喷嘴射

流雾滴轨迹线均出现明显的低犆狆ｔ值区域。这种

现象是由于来流速度大于喷雾速度，使雾滴沿雾

化半角方向扩散的能力减弱，在高速气流携带作

用下，雾滴离开喷嘴后呈现沿程聚集现象。进而

说明，雾滴主要集中在每一个喷嘴雾滴轨迹的中

１９９
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图８　射流冷却前后预冷段内沿程总压降云图

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｃｏｎｔｏｕｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｗａｔｅｒｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃｏｏｌｉｎｇａｌｏｎｇｔｈｅ

ｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎ

心附近，而雾滴聚集区可以提高该处的流场总压，

这部分总压能的增加是由水蒸气分压力贡献。

图９分析带射流装置后射流冷却对流场沿程

温降的影响。由图可知，射流冷却后，主流区温降

明显，而近壁处温降不显著；并且沿着喷嘴喷雾的

沿程迹线区出现更大温降区。由于每一个雾滴可

图９　射流冷却后预冷段内沿程总温降云图

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｒｏｐｃｏｎｔｏｕｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄ

ａｆｔｅｒｗａｔｅｒｉｎｊｅｃｔｉｏｎｉｎｓｉｄｅｔｈｅｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎ

以作为一个冷却源，流场液滴分布则直接影响着

流场温降情况。而受到高速气流对雾滴扩散的约

束作用，使每个喷嘴射流雾滴在流场中蒸发冷却

的范围有限，导致圆筒近壁冷却效果较差。为评

估雾化冷却对流场温度分布的均匀性影响，采用

标准差来定义流场温降偏离其平均值的波动程

度。干工况时，温降系数标准差在无量纲化位置

狕＝０．１８７５、狕＝０．５６２５和狕＝１时分别为０．１７７、

０．２８和０．３２；而湿工况时，相应位置的标准差分

别为３．１７、６．３６和６．４１。可见，采用雾化冷却后

流场温度呈现不均匀分布。通过对比狕＝０．５６２５

和狕＝１截面处温降标准差发现，两处的流场不均

匀性程度相差较小，说明在该区间流场温降并不

显著，液滴蒸发冷却效果降低。

２２　不同飞行工况时气液对流换热特性

上述主要讨论气液两相流动和传热，结果有

助于认识射流预冷前后预冷段内流场的特征。为

了对比不同高空飞行工况下流场冷却效果及温度

分布的影响，以下针对工况１（犎＝１６ｋｍ、犕犪＝

２．４）和工况２（犎＝１８ｋｍ、犕犪＝３）的高空、高温模

拟试验进气时流场特征进行详细分析。

图１０给出射流冷却条件在不同高空进气模

拟工况时预冷段出口温度梯度云图，其中针对高

空进气温度，飞行工况１和２时分别注入４％和

７％的冷却水量，以满足发动机正常进气温度的范

围。由图可知，温度梯度变化高值区主要分布在

喷嘴射流沿程轨迹中心区域，说明该区域气液传

质传热的效果明显。在工况２时预冷段出口质量

加权平均的温度梯度值为３６４６．４６Ｋ／ｍ，相对于

工况１的２３３６．３６Ｋ／ｍ，提升了５６．０７％。这种

现象说明，在较高的进气温度和较大的射流量时，

液滴吸收汽化潜热的程度大，流场的冷却影响区

域也有所增加。

图１１分析两种飞行工况在射流预冷前后流

场总压降系数的沿程分布。由图可见，在湿工况

时流场总压降明显降低。工况１时，在射流段内

２９９
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图１０　不同工况下射流冷却后预冷段出口总温梯度云图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｓａｆｔｅｒ

ｃｏｏｌｉｎｇａｔｔｈｅｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎｏｕｔｌｅｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图１１　不同工况下冷却前后流场总压降系数的沿程分布

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｃｏｏｌｉｎｇａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

（狕≤０．１８７５）干、湿工况的总压降系数峰值分别

达到了３．８５８％和３．９２４％；而在冷却段内（狕≥

０．１８７５），总压降系数斜率变化明显平缓，干、湿

工况的犆狆ｔ值分别增幅９．３６％和０．７４７％。在射

流段内喷水杆装置 Ａ、Ｂ 列之间 （狕＝０．１～

０．１０５），干 工 况 时 犆狆ｔ 值 由 １．６７１％ 增 加 到

１．６８８％（即，流动损失增量１．０４％），湿工况时

犆狆ｔ值由１．６０６％增加到１．７０９％（即，流动损失增

量６．４３％）。而在工况２时，在冷却段内干、湿工

况犆狆ｔ值分别增幅９．５８％和－２．３８％；同时，在射

流段内喷水杆装置Ａ、Ｂ列之间干、湿工况流动损

失分别增幅１．７６％和６．７６％。这些现象充分揭

示了射流装置对流场流动损失占据主要的因素，

并且在射流段内喷嘴射流受到主流的扩散约束而

产生动量损失，可见射流段内的流场流动损失主

要包括喷水杆的流阻损失和雾化约束损失；而在

冷却段（狕≥０．１８７５），射流冷却的流场流动损失

明显降低。

随着工况提升（图１１），在干工况时预冷段内

总压降由６３５５Ｐａ（犆狆ｔ＝４．２２％，工况１）降低到

６２１２Ｐａ（犆狆ｔ ＝３．２２％，工 况 ２），即 降 低 了

１．９４％；而湿工况时预冷段内总压降由５７９９Ｐａ

（犆狆ｔ＝３．８６％，工况１）降低到５５４６Ｐａ（犆狆ｔ ＝

２．８７％，工况２），即降低了４．３６％。由此进一步

说明，射流冷却可以降低流场的流动损失；在高马

赫数飞行工况时，在适当的射流冷却量不但可以

降低流场温度，而且可以减小流动损失。

预冷段内沿程雾滴蒸发情况与流场总温降和

总压降有直接的关系。图１２分析不同工况时流

场的蒸发特性。在工况１时，射流段出口（狕＝

０．１８７５）水蒸气分压力狆Ｈ
２
Ｏ、相对湿度φ和水蒸

气质量分数 狑Ｈ
２
Ｏ 分别为 ２３７１Ｐａ、１．６４％ 和

１．０３％，并在冷却段出口（狕＝１）对应参数分别增

加到了３７４３Ｐａ、２．５８％和１．６３％。而在工况２

时，射流段出口水蒸气分压力、相对湿度和水蒸气

质量分数分别为６２５１Ｐａ、３．３３％和２．１１％，并在

冷却段出口对应参数分别增加到了９０２９Ｐａ、

４．７８％和３．０６％。可以看出，湿空气混合中水蒸

图１２　不同工况时预冷段内水雾蒸发特性

Ｆｉｇ．１２　Ｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｗａｔｅｒｍｉｓｔ

ｉｎｓｉｄｅｔｈｅｐｒｅｃｏｏｌｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

气压力的增加是湿空气总压提高的重要贡献来

源，从而在一定程度上减少了喷雾后的总压损失。

实际上，干空气在射流预冷前后气体本身具有静

压能，在预冷段内沿程减小的过程；特别是喷嘴喷

雾后，高速干空气与初始低速雾滴之间滑移速度

逐渐减小，直至两者之间滑移速度为零，在雾滴随

３９９
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流过程中干空气静压能损失更大。而当液滴汽化

为气态水蒸气时，使湿空气的总压增大。也就是

说，预冷段内湿空气总压是由干空气分压力和水

蒸气分压力组成，干空气分压力的减小量要小于

水蒸气分压力的增加量，使湿空气总压力增加，流

场总压降损失降低，表现为流场总压恢复能力增

加。并且，在冷却段中后部水蒸气分压力、相对湿

度和水蒸气质量分数呈现平缓增加。这个现象是

因为空气／雾滴混合后，湿空气具有较高的温度，

这时饱和水压力大于湿空气总压力，从而制约了

雾滴表面的蒸发速率，表明未完全蒸发的雾滴仍

具有较大传质传热的能力。

图１３对比不同工况时射流预冷段内温度降。

针对高空模拟试验进气工况，随着飞行状态由

犎＝１６ｋｍ、犕犪＝２．４（工况１）过渡到犎＝１８ｋｍ、

犕犪＝３（工况２）时，发动机进气道出口／预冷段进

口的温度由４６５．２Ｋ增加到５５３Ｋ。射流冷却后，

在工况１时射流段出口（狕＝０．１８７５）和冷却段出

口（狕＝１）的总温降分别为３２．３０Ｋ（即，相对于干

工况时具有６．９４４％的温降）和４６．９５Ｋ（即，相对

于干工况时具有１０．０９％的温降）；在工况２时相

应位置的总温降分别为６９．３８Ｋ（即，相对于干工

况时具有１２．５４％的温降）和９０．０８Ｋ（即，相对于

干工况时具有１６．２９％的温降）。由此可见，流场

温降程度取决于进气来流环境温度和射流雾化

参数。

图１３　不同工况下冷却后总温降系数的沿程分布

Ｆｉｇ．１３　Ｔｏｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｒｏｐｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｆｔｅｒ

ｃｏｏｌｉｎｇａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２３　进气流场特性的优化分析

良好的冷却传热能力是进气预冷性能重要指

标之一，在保证流场温降的前提下有必要进一步

减少流动损失。尽管主流主要是受到射流装置的

横掠管束作用而产生的流动损失，但是气液流动

与传热过程会在一定程度上增加流场湍流脉动的

损失。为了定量分析射流装置和雾化流动传热对

流场损失的份额，引入了流动与冷却传热等因素

所产生熵产之间关系的分析。将这种总熵产

（犛ｇｅｎ，ｔ）分为两大部分，一是由黏性耗散所产生的

耗散熵产（犛ｇｅｎ，ｆ），一是由传热过程中存在温差所

产生的加热熵产（犛ｇｅｎ，ｈ），即定义为

犛ｇｅｎ，ｔ＝犛ｇｅｎ，ｆ＋犛ｇｅｎ，ｈ （９）

犛ｇｅｎ，ｆ＝
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式中τ为切应力，ε是湍流耗散系数，δ为克罗内

克符号，αｔｕｒ和α分别表示湍流热扩散系数和热扩

散系数，κ和μ 分别表示导热系数和动力黏度。

其中，式（１０）等号右侧两项依次是统计平均流场

内黏性耗散熵产和流场湍流脉动引起的黏性耗散

熵产；式（１２）等号右侧两项依次是统计平均流场

内传热熵产和流场湍流脉动引起的传热黏性耗散

熵产。

图１４分析了射流段内熵产云图（工况１为

例）。如图所示，干工况时流场损失主要表现为由

黏性耗散所引起的耗散熵产（图１４（ａ））；而湿工

况时流场的损失表现为耗散熵产和加热熵产两部

分（图１４（ｂ））。加热熵产是由气液传热温差所

引起流场的温度梯度变化，但是湿工况中加热熵

产并不显著，说明雾滴与主流高温空气之间传热

图１４　干／湿工况下射流段内时均熵产云图

Ｆｉｇ．１４　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｅｎｔｒｏｐｙｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｓｉｎ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓｅｃｔｉｏｎａｔｄｒｙａｉｒａｎｄｗｅｔａｉｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

所引起的熵产很小。由此证实，安装在预冷段前

４９９
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端的射流装置会增加湍流的脉动，使系统产生耗

散熵产；而湿空气混合物的传热过程中，加热熵产

并不明显。

上述分析可见，射流装置是引起气流动量损

失的主要因素。为减小流动阻力和气流横掠管束

的影响，将喷水杆由圆型优化成翼型的几何结构，

如图１５所示。

图１５　优化前／后喷水杆的几何结构

Ｆｉｇ．１５　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｆｓｐｒａｙａｐｐａｒａｔｕｓ

ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图１６给出射流装置优化后流场沿程总压降

分布。由图可见，采用翼型的减阻喷水杆后，流场

总压损失明显降低。通过对比图１１和图１６可

知，在工况１时射流冷却前后总压降分别为２７９２

Ｐａ（犆狆ｔ＝１．８６％）和２１９２Ｐａ（犆狆ｔ＝１．４６％），相对

于圆型喷水杆的流场总压损失分别降低了

５５．９３％和６２．２０％；在工况２时射流冷却前后总

压降分别为２７４９Ｐａ（犆狆ｔ＝１．４２％）和１８３８Ｐａ

（犆狆ｔ＝０．９５％），相对于圆型喷水杆的流场总压损

失分别减小了５５．７５％和６６．８６％。由此说明，相

对于圆型喷水杆，采用翼型减阻装置时干、湿工况

下平均流动损失分别降低了５５．８４％和６４．５３％

（两者的平均值为６０．１０％）。特别是在射流段内

喷水杆装置Ａ、Ｂ列之间（狕＝０．１～０．１０５），喷水

图１６　射流装置优化后干／湿工况时流场总压降系数对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ａｔｄｒｙａｉｒａｎｄｗｅｔａｉｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｆｔｅｒｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

ｄｅｖｉｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

杆优化后总压损失在干湿工况下也分别降低了

５６．７４％和５２．２９％。

３　结　论

针对高空模拟试验进气预冷段内射流冷却性

能的研究，本文的主要结论如下：

１）射流冷却对流场温降具有明显效果，喷嘴

雾化扩散冷却区域主要受到来流温度、速度及喷

嘴雾化参数的影响。受到高速来流对喷嘴雾化扩

散的约束作用，雾滴集中在喷嘴射流雾化轨迹的

中心区域，对流场能量分层具有重要的影响。同

时，均匀喷嘴雾化冷却源可以改善流场温度和压

力的均匀性程度。

２）不同高空高温进气模拟工况时，通过适当

射流冷却可使预冷段内气流温度降低３２．３０～

９０．０８Ｋ；由于雾滴蒸发所贡献的水蒸气分压力高

于雾滴流动的压降损失，引起湿空气的总压增加，

使预冷段内总压降系数由预冷前的１．４２％～

１．８６％降低到预冷后的０．９５％～１．４６％，从而实

现较小的流动损失和较大的冷却程度。

３）为降低流动阻力，通过优化射流装置喷水

杆的几何结构，可使流场压降损失平均降低

６０．１０％。通过流动与冷却传热等因素所产生熵

产之间关系的分析发现，预冷段内射流装置是引

起流动损失的主要来源，以由黏性耗散所产生的

耗散熵产为主，而由气液传热温差所产生温度梯

度变化的加热熵产并不显著。

４）通过涡轮发动机预冷段的射流冷却，降低

高温进气，改善进气流场特性，在一定程度上使发

动机不受限于更高的飞行高度和马赫数。
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