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摘 要：以气液相变冷却机制为切入点，开展高空模拟试验进气预冷段内水-液氧射流冷却的数值

分析，考虑真实雾滴颗粒运动的热力现象，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，

分析水-液氧混合射流对高马赫数涡轮发动机预冷段内流动及换热特性的影响规律。结果表明，水-液氧

射流雾化蒸发的效果具有即时性，基于水雾-水蒸汽比热大和汽化焓高的特点，水雾浓度对主流总温降

和总压恢复占主导性；而液氧浓度有利于降低湿空气的热流密度。在射流浓度 2%~8%时，预冷段总压

降系数为0.84%~1.27%，总温降系数为2.15%~15.12%，即温降为12.92~90.89K。为平衡高空高马赫数时

冷却水和液氧的需求，需控制水-液氧的射流比例，建议液氧射流量小于 60%的总射流浓度。在“40%
水~60%液氧”的射流比例时预冷段内流动和传热特性达到局部最优。在发动机物理转速不变时，射流

冷却后预冷段内湿空气来流质量流量增幅 0.22%~9.39%，其中空气和水蒸汽含量的贡献份额分别约为

71.8%和28.2%。因此，射流预冷有利于涡轮发动机在高马赫数时具有更高的加速度。
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Abstract：The mass injection precooled turbine-based engine has an important demand for cooling water
and liquid oxygen at high altitude and high Mach number. A numerical analysis of water liquid-oxygen injection
cooling was conducted in the pre-cooling section of high-altitude simulation test inlet air，which was based on
the gas-liquid phase change cooling mechanism. Considering the thermodynamic phenomenon of the real droplet
movement，the flow field characteristics during the heat and mass transfer process of gas-liquid two-phase were
analyzed based on the Eulerian-Lagrangian multiphase flow method. The effects of water-liquid mixture injection
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on the flow and heat transfer characteristics of the pre-cooling section were discussed in a high Mach number tur⁃
bine engine. Results show that the effect of atomization evaporation of water liquid-oxygen injection is instanta⁃
neous. Based on the advantages of large specific heat and vaporization enthalpy of water mist，water injection con⁃
centration is dominant to the total temperature drop and total pressure recovery of the mainstream，while liquid
oxygen injection concentration is beneficial to reduce the heat flux density of wet air mixture. When the mass in⁃
jection concentration is in the range of 2%~8%，the total-pressure drop coefficient is 0.84%~1.27%；then，the
total-temperature drop coefficient ranges from 2.15%~15.12%，that is，the temperature drop is 12.92~90.89K.
To balance the demand of cooling water and liquid oxygen at high Mach number，it is necessary to control the wa⁃
ter-liquid oxygen injection ratio. Especially，the mass flow rate of liquid oxygen recommends not to be higher
than 60% of the total mass injection concentration. Moreover，the flow and heat transfer characteristics in the pre-
cooling section are locally optimal when the mass injection ratio is‘40% water-60% liquid oxygen’. When the
physical speed of the engine remains unchanged，the inflow mass flow rate of wet air mixture increases by 0.22%~
9.39% within the precooling section after mass injection pre-compressor cooling. For an increasement in mass
flow，the contribution shares of dry air and water vapor are about 71.8% and 28.2%，respectively. Therefore，mass
injection pre-compressor cooling is conducive to a higher acceleration of turbine engine at a high Mach number.

Key words：Precooled turbine-based engine；Pre-cooling section；High-temperature inlet air；Mass in⁃
jection pre-compressor cooling；Liquid oxygen

1 引 言

涡轮基冲压组合循环发动机（TBCC）在高空高马

赫数工作环境时，涡轮发动机与冲压发动机之间的

动力衔接是一个关键难题，其中高温进气是影响涡

轮发动机性能的重要因素，进而进气预冷技术成为

主攻的方向之一［1-2］。将预冷技术与涡轮发动机结合

并可应用于其他发动机之间组合，称为预冷涡轮基

发动机。通过预冷降低来流温度，改善发动机各部

件工作条件，缓解发动机机内部高温防护的问题，使

涡轮发动机不受限于更高的飞行高度和马赫数。当

预冷涡轮基发动机（Precooled turbine-based engine）
工作马赫数达到 3以上时，也称为高马赫数涡轮发动

机［3-4］。区别于传统涡轮发动机，预冷涡轮基发动机

的新颖之处在于引入了进气预冷装置，实现进气冷

却的方法主要有两种：一是在压气机/风扇前喷注冷

却介质（水和液氧）［5］，二是在发动机前端加装换热

器［6］。通过对比发动机进气预冷系统的特征，将现有

技术归纳为三种类型：燃料预冷技术、超临界工质预

冷技术和射流预冷技术，典型的代表分别是吸气式

涡轮冲压膨胀循环发动机［7］、协同吸气式火箭发动

机［8］和 射 流 预 冷（Mass Injection and Pre-compressor
Cooling，MIPCC）技术［5］。由于射流预冷对涡轮发动

机的推力扩展和短期可实现等因素，被认为是发展

高马赫数飞行器动力最有效的技术途径之一［9］。

1950年初，美国研究机构为扩展现有发动机的

推力，首次提出在涡轮发动机压气机/风扇前增加射

流装置［10］；利用冷却工质的汽化潜热降低来流空气

温度［11-12］，并将高比热容的液态水确定为最佳冷却工

质［13］。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 6以上［14］；另

一方面基于地面模拟高空进气射流冷却的试验发

现，射流预冷涡轮发动机可以实现马赫数 0.9~4的飞

行包线［5，13］，并在 0.6% 的喷水率时气流温度降低

130K，推力增加 14%。在飞行马赫数 4时，Carter和
Balepin等提出“以液态水为主导并带有 25%~35%液

氧量”的冷却方案以改善发动机在极端条件下燃烧

稳定性。1990年初停止了射流预冷 TBCC（MIPCC-
TBCC）的研究［15］。然而，现阶段 TBCC高超声速推进

成为各国激烈竞争的利器，而前人关于预冷却 TBCC
发动机提供了良好的理论和试验基础［1］。针对液滴

汽化蒸发现象，Kim等［16］和 Lin等［17］均证实了液滴与

主流空气传热传质的热力过程对发动机性能的改善

具有积极作用。为此，MIPCC系统联合现有涡轮发

动机构成预冷涡轮基发动机循环系统，必然增加发

动机重量及相关附件系统复杂程度等问题，但其改

造具有成本低、成型快的潜在优势，这在一定程度上

有利于发动机适应高空高马赫数的工作环境。然

而，先前的研究很少关注液氧和液态水的进气射流

冷却时流场特征，射流冷却后温度和压力的沿程变

化尚未完全了解。

针对高马赫数工作时预冷涡轮基发动机喷水冷
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却量大、高空氧浓度不足的问题，基于文献［18-19］
的研究基础，本文以进气射流相变冷却的气液耦合

作用机制为切入点，重点研究以液态水和液氧作为

组合冷却工质时，射流浓度对高马赫数涡轮发动机

预冷段内高温进气流动及换热特性的影响。首先建

立高空高温模拟环境下气-液流态非平衡蒸发相变

冷却耦合过程的数学模型；以此为基础，通过分析高

马赫数飞行工况时射流冷却后预冷段内多相混合工

质组分的变化规律、温度分布均匀性、气动阻力特性、

气液流态传热传质效率等，从而揭示液态水和液氧射

流浓度对高马赫数涡轮发动机进气特性的影响规律。

2 研究对象及方法

2.1 射流预冷的热力模型

针对涡轮基冲压组合循环发动机中高温进气制

约和恶化涡轮发动机性能的问题，本文开展高马赫

数涡轮发动机进气射流预冷的研究。由于涡轮基发

动机工作在高空高马赫数条件下，为避免对进气道

内流动所造成的扰动，射流冷却技术是在进气道出

口与压气机/风扇入口之间加装射流装置，该流域称

为预冷段。假设经过进气道的减速作用，进气道出

口气流速度可降为亚声速范围，但气流温度仍然很

高。因此，本文所研究射流冷却均是在亚声速、高温

来流条件下。针对预冷段内射流冷却的特点，其实

质上是气液两相传热传质的现象。图 1给出预冷段

内高温空气与低温雾滴之间热交换过程的原理图。

假设把预冷段当成一个绝热的控制体（见图 1），

根据射流预冷在预冷段内的热力过程，建立预冷段

内射流冷却的能量守恒方程［9］，其定义如下

m air, 1·h1 (T1 ) + mwater, 3·hwater, 3 = (m air, 2 + m vapor, 2 )·h2 (T2 p2 )
（1）

式中下标 1，2和 3分别表示预冷段进口、预冷段

出口和喷水入口处的位置；mair，mwater，3和 mvapor，2分别为

空气、水和水蒸汽的质量流量；T1和 h1分别为进气道

出口/预冷段进口处温度和焓值；T2和 h2分别为压气

机进口/预冷段出口处湿空气温度和焓值。

通过式（1）可以确定射流冷却单位质量流量的

来流空气降低到温度 T2 所需的冷却水量，则上式

变为

wwater, 3 [ c̄p,vapor (T2 - T s,water, 2 ) +
c̄ p,water (T s,water,2 - Twater, 3 ) + r ] = h1 (T1 ) - h2 (T2 ) （2）
wwater, 3 = mwater, 3 /m air,1 = 0.622·p vapor,2 /p2 （3）

式中 wwater，3为水气比；c̄ p，water，c̄p，vapor分别为预冷段

内液态水和水蒸汽的平均定压比热容；Ts，water，2为预冷

段出口处液态水的饱和温度；Twater，3为液态水进入预

冷段时初始温度；r是液态水蒸发时所吸收的汽化潜

热；pvapor，2和 p2分别是预冷段出口处水蒸汽和空气的

分压力。

由此可见，射流预冷后工质属性发生变化，由干

空气、雾滴颗粒及水蒸汽所组成多组分耦合的流场。

为避免极端工况下引起燃烧熄火极限，考虑液氧射

流的需求，针对射流相变冷却机制，本文重点分析高

空模拟进气条件下液氧-液态水组合工质对进气流

动和换热特性的影响。

2.2 预冷段计算模型及边界条件

通过简化，图 2给出高马赫数涡轮发动机高空模

拟试验进气预冷段的物理模型，射流装置安装在预

冷段的前端。为改善进气流动阻力和充分冷却，喷

水杆为翼型结构，共采用 123个喷嘴均匀阵列在前后

交错布置的两个射流回路，A和 B分别设置为液态水

和液氧的通道回路。预冷段轴向长度与进口直径的

比值为 3/16，喷水杆上每一喷嘴为正向喷射，实心喷

嘴雾化半锥角为 40°。
为改善网格质量，将喷雾计算域采用非结构化

网格，其余计算域为结构化网格，并合并二者交界处

混合网格的节点，如图 3所示。依据所选用高雷诺数

Fig. 1 Heat exchange process for water injection cooling in

the pre-cooling section

Fig. 2 Structure diagram of pre-cooling section in a

precooled turbine-based combined cycle engine
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RNG k-ε湍流模型［20］的特点，对圆筒和喷水杆近壁的

网格加密，调节 Y+值在 30~100，保证近壁第一层网格

节点位于主流的湍流核心区。经计算网格数量对求

解结果的敏感性检验后，给定本文计算网格单元总

数约为 837万。

根据飞行高度 H=18km和工作马赫数Ma=3的高

空状态参数，确定高空模拟试验进气预冷段的边界

条件。由此，给定预冷段进口总压 220.7kPa，总温

601.3K，背 压 207.154kPa，来 流 干 空 气 质 量 流 量 为

71.64kg/s。壁面为绝热、无滑移边界条件。喷嘴雾化

的射流速度为 60m/s，并采用 Rosin-Rammler平均直

粒径法［21］描述雾化初始时刻时不同液滴粒径 dp的权

重分布，如图 4所示。液氧参数在喷嘴初始喷射时刻

仍高于临界压力和临界温度，使液氧以细小颗粒雾

化射流。液态水和液氧的液滴平均直径均设定为 de=
15μm，二者的表面张力分别为 0.0689N/s和 12N/s。
将液态水量（MH2 O）-液氧量（MLOX）混合的总射流量

（MH-L）与来流干空气质量流量的比值定义为射流浓

度（Mass injection concentration）。针对高温来流，定

义由液氧、水雾、水蒸汽、氧气、干空气等工质组成混

合气的物性参数（比热容、动力粘度、导热系数）随温

度变化的函数。

本文定义预冷段内总压降系数（Cp t）和总温降系

数（CT t）来评估流动损失和冷却效果。当总压降越

小、总温降越大时，进气射流预冷的效果越好。

Cp t = ( p t,in - p t,out ) /p t,in （4）
CT t = (T t,in - T t,out ) /T t,in （5）

式中下标 in和 out分别表示位于预冷段进口和

出口，pt和 Tt分别为总压和总温。

2.3 进气射流的求解方法

预冷段内水雾-液氧与空气参混的流动过程，其

实质是气-液两相传热传质的热力现象，可将水与液

氧的射流雾滴（微米级颗粒）作为离散相，水蒸汽、氧

气（来自液氧的气化）和主流干空气所构成的湿空气

作为连续相。液态水和液氧具有相变阶段和相变潜

热，液滴汽化过程与自身温度有关，包括蒸发和沸腾

两种形式。当雾滴温度低于沸点时，以自然对流为

主导的蒸发速率为

dm p
dt = πdp ρDS

M v
M
lg ( 1 - X p1 - X ) （6）

式中 ρ是水蒸汽（氧气）密度，D是水蒸汽（氧气）

扩散系数，S是 Sherwood数，Mv和M分别是水蒸汽（氧

气）与湿空气的摩尔质量，Xp和 X分别为水雾（液氧）

与水蒸汽（氧气）的摩尔分数。

当水雾颗粒温度高于沸点时，以沸腾态强制对

流为主导的蒸发速率为

dm p
dt = -

πdpλNu (T - Tp )
h fg

（7）
式中 m p为水雾颗粒质量，h fg为蒸发潜热，Tp为水

雾颗粒的温度。

由于气-液相间具有速度差、密度差及雾滴的粘

性、表面张力作用，使射流雾滴产生形变、破碎、融

合、喷溅和沉积等物理现象。需要引入液滴气动阻

力模型［22］、气动力二次破碎模型［22］、液滴间碰撞模

型［23］及液滴-壁面相互作用模型［24］来描述雾滴的运

动特征。

综上，本文基于欧拉-拉格朗日多相流颗粒追踪

的数学模型求解连续相与离散相的控制方程组，离

散格式为二阶迎风精度，进而模拟预冷段内含湿条件

下射流冷却进气多流态的热力现象。当残差值<1×10-4
数量级且呈现规律性地小幅度波动，认为数值计算

结果达到收敛。数值仿真的流程示意如图 5所示。

2.4 数值结果的准确性检验

本文采用 Antoine方程［25］计算水的饱和蒸汽压力

和液氧饱和压力，其定义如下，式中 A，B，C均为常系

Fig. 4 Droplet size distributions of initial mist injection

from a nozzle at de=15μm

Fig. 3 Mesh cells and details of mesh refinement in the pre-

cooling section
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数，如表 1所示。

lg p sat = A - B
T + C - 273.15 （8）

图 6给出由 Antoine方程计算饱和压力与实际值

的相对误差。在有效温度 72.791~151.98K 和 280~
600K内，由 Antoine方程分别计算液氧和液态水饱和

压力，二者各自的相对误差分别小于 6%和 2%。由

此认为，由 Antoine方程预测液氧和水的饱和压力具

有较高的精度。

图 7给出在射流水雾浓度 2%时预冷段出口壁面

监测点温度的数值和试验数据［26］的对比结果。其中

Tsim，T̄sim分别为数值结果的监测点温度和平均监测点

温度；Texp，T̄exp 分别表示试验的测点温度和平均测

点温度。在水雾浓度 2% 时，温度相对误差均在 ±
3%以内。由此，认为本文所建立高空高温模拟试验

进气预冷段的数值模型和计算方法具有可行性和可

靠性。

3 结果及讨论

射流预冷技术（MIPCC）主要利用液态水吸收相

变潜热和水雾-水蒸汽大比热吸热的优势，进而降低

高马赫数涡轮基发动机的来流温度。针对涡轮基发

动机在高空高速工作时氧气量供应不足的问题，需

通过补充液氧射流方式来改善发动机燃烧的稳定性

的。本文以一高空模拟试验进气为例（H=18km，Ma=
3的高空状态参数），选取射流浓度 2%~8%为分析对

象，重点探索水与液氧混合作用时预冷段内温降和

压降特性。

3.1 射流冷却对流场特征的分析

为理解射流雾滴对高温进气流场的作用效果，

以下针对射流浓度 8%（MH-L=5.731kg/s）、喷雾平均直

径 15μm，不同水雾/液氧射流比例（Mass injection ra⁃
tio）时流场特征进行分析。

图 8 给 出 水 雾 占 比 总 射 流 量 为 80%（MH2 O =
4.585kg/s，MLOX=1.146kg/s）时，预冷段内雾滴颗粒和

特征截面的温度云图。由图可知，水与液氧以喷嘴

雾化形式与周围高温空气直接参混流动，每个雾滴

均视为一个冷却源，使预冷段内雾滴颗粒和特征面

温度不同程度的变化。雾滴颗粒在蒸发相变过程中

会降低气-液相交接处的温度，一方面增大了气-液
相间交界面与周围空气的温度差，另一方面也提高

了热量从高温空气区传递到气-液相界面的传热能

Fig. 5 Nesting method and executing process in CFX

commercial code

Fig. 6 Relative error of saturated pressure between the

Antoine equation and actual value

Table 1 Constant coefficients of Antoine equation

Constant
A

B /K
C /K

Liquid water
5.11564ln10
1687.54ln10
230.23

Liquid oxygen
3.81634ln10
319.013ln10
266.7

Fig. 7 Relative error between the numerical results and

experimental data
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力。同时，也伴随着水雾汽化为水蒸汽和液氧汽化

为氧气的单向传质过程。特别是喷嘴雾化后，单位

质量的液态水相变为相同温度的水蒸汽时吸收的热

量大于单位质量的液氧相变为相同温度的氧气，即

液态水的汽化潜热大于液氧。由于液氧射流后自身

温度迅速高于临界温度，使得液氧很难以液态形式

存在，而是迅速汽化为气态氧气，同时周围高温空气

继续加热该部分氧气（即过热阶段）。为此，在 1.5ms
内液氧/氧气颗粒温度的变化幅度很大程度上大于水

雾温度的变化。

图 9显示水雾占比总射流量 80%时，预冷段内特

征截面处总温降系数云图。由图可知，射流冷却后

主流温度降低明显，在喷嘴雾化沿程轨迹中心处区

域温降凸显，而近壁区域温降效果较小。这是由于

高速来流约束了喷嘴雾化扩散的能力，使雾滴运动

呈现沿程聚集的现象。沿程三个特征面处质量加权

平均总温降系数分别为 CT t =13.6%，14.0%，14.8%，即

总温降分别为 82K，84K和 89K。可见，在射流时刻

7.5ms时，特征截面已呈现较大程度的温降效果，表现

为较高的雾滴冷却效率；而在射流时刻 7.5~42.1ms
内，雾滴冷却效率较低，在预冷段出口仍有较多未完

全蒸发冷却的水雾颗粒。基于图 8分析可知，在射流

时刻 0~7.5ms时，不同粒径的水雾汽化蒸发程度不

同，大颗粒液滴易演化为小颗粒液滴，而小颗粒液滴

直接汽化为水蒸汽。由于初始阶段雾滴吸收汽化潜

热和受气流加热，主流温度降低，热量在转移过程中

雾滴颗粒温度升高；使后阶段水雾颗粒的汽化潜热

随雾滴温度升高而减小，表现为在较高温度下液体

分子具有较大能量，液相与气相的差别会变小。由

此，在射流时刻 7.5ms后，雾滴颗粒的汽化能力减弱，

水雾沿程逐渐演化为未完全蒸发冷却的小液滴，而

这部分小颗粒雾滴在一定程度上会改善下游压气机

性能［27］。

图 10为射流前后预冷段内特征截面处总压降系

数云图（MH2 O /MH-L=0.8）。在射流冷却后，总压降低值

区主要分布在喷嘴雾化轨迹中心区域，而近壁附近

由于粘性和剪切力作用呈现较大的沿程流动损失。

图 10（a）中沿程三个特征面处质量加权平均总压降

系数分别为 Cp t =0.99%，1.05%，1.16%，即总压降分别

为 2.18kPa，2.31kPa和 2.56kPa；而图 10（b）中总压降

系数分别为 Cp t=0.80%，0.83%，0.90%，即总压降分别

为 1.77kPa，1.84kPa和 1.99kPa。可见，在“80%液态水-
20% 液 氧 ”的 射 流 冷 却 后 ，预 冷 段 内 总 压 提 高 了

23.16%~28.64%（即［（2.18-1.77）/1.77］×100%~［（2.56-
1.99）/1.99］×100%）。这是因为在雾滴吸收汽化潜热

的作用下，由低能的液态状态相变为高能的气态状

态，一方面水雾蒸发为水蒸汽具有大的汽化焓，另一

方面水蒸汽分压力增大，进而使预冷段内由湿空气

组成的主流总压高于干空气为主流的状态。

为了解不同液态水/液氧射流比重对流场温度和

压力特性的影响，图 11和 12分别分析干工况/射流浓

度 8%时，预冷段出口处总压梯度和总温梯度云图。

其中，MH2 O /MH-L=1表示“100%液态水-0%液氧”的射

流浓度（纯液态水雾），MH2 O /MH-L=0表示“0%液态水-
100%液氧”的射流浓度（纯液氧），而 MH2 O /MH-L=0.4
表示“40%液态水-60%液氧”的射流浓度。

由图 11，12可知，干工况时预冷段内近壁附近的

总压梯度变化大，而射流冷却后总压梯度和总温梯

度变化幅度明显增强，液态水-液氧射流量对温降和

压损特性具有不同程度的敏感性。表 2给出不同水

Fig. 9 Total-temperature drop coefficient contours after

mass injection pre-compressor cooling at MH2 O
/MH-L=0.8

Fig. 8 Temperature contours of particle inside the pre-

cooling section at MH2 O
/MH-L=0.8
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雾-液氧比射流量时，预冷段出口处质量加权平均总

压梯度和总温梯度。随着纯水雾射流（MH2 O /MH-L=1）
过渡到纯液氧射流（MH2 O /MH-L=0）时，总温梯度呈现

单调递减，表明水雾对流场温降具有较强的主导性；

随着液氧比例的增加，总压降梯度降低，表明水雾对

总压升高具有较强的主导性；同时，在“40%液态水-
60%液氧”的射流浓度时总压梯度呈现峰值的拐点，

表明适当的液态水-液氧射流比例时会产生局部最

大的总压变化。

图 13为对比干工况/射流浓度 8%时的预冷段出

口处热流密度云图。在不同液态水-液氧射流量时，

质量加权平均的热流密度分别为 54.2MW/m2（图 13
（b）），48MW/m2（图 13（c））和 44MW/m2（图 13（d）），同

时，总温降分别为 90.9K，83.2K和 41.7K；而干工况时

质量加权平均的热流密度为 50.8MW/m2（图 13（a））。

整理可知，在纯液态水射流时呈现为热流密度高、总

温降大，而在纯液氧射流时呈现为热流密度低、总温

降小。也就是说，随着液态水（液氧）射流比例增加，

流场的热流密度和总温降均增大（减小）特别是液氧

射流有利于降低热流密度。

3.2 液态水-液氧射流量的流场特性分析

以下主要分析射流浓度 8%时，不同比例的水与

液氧射流量对预冷段流动和冷却特性的影响。图 14
给出射流前后预冷段内总压降沿程变化。由图可

知，受喷水杆的阻流作用，预冷段前端喷水杆区域呈

现大幅的总压损失。在纯液氧射流（MH2 O /MH-L=0）
后，总压损失明显高于干工况条件；而随着水射流比

例的增加，总压损失明显降低，并低于干工况条件，

并在纯水射流（MH2 O /MH-L=1）时，流场总压损失降到

最低。由此证实前述，水雾蒸发时水蒸汽分压力有

力于提升湿空气混合的总压能，减少流动损失。

Fig. 12 Total temperature gradient contours at the pre-

cooling section outlet

Fig. 10 Total-pressure drop coefficient contours before and

after mass injection pre-compressor cooling at MH2 O
/MH-L=0.8

Fig. 11 Total pressure gradient contours at the pre-cooling

section outlet
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由于雾滴由低能状态转变为高能状态时吸收汽

化潜热（汽化焓），可以从流场总焓变化进一步解释

水雾蒸发对降低湿空气总压损失的现象。图 15显示

预冷段内总焓的沿程变化。随着水雾射流比重的增

加，雾滴蒸发量增大，吸收的汽化焓也不断增大，使

湿空气总焓提高；在预冷段出口处质量加权平均总

焓 由 266.58kJ/kg（MH2 O /MH-L=0）提 高 到 297.07kJ/kg
（MH2 O /MH-L=1），增幅 11.44%。然而，湿空气总焓增幅

区间最大区域是在射流雾化区域，在 7.5ms之后总焓

增幅较小。这一现象进一步说明，总焓与水雾蒸发

强弱有关。射流冷却后湿空气总压提高，在相同总

压和温度下饱和水蒸汽压力要大于湿空气总压力，

使水雾颗粒的蒸发速率/效率降低，这时湿空气的总

焓增幅较小。

图 16分析不同水-液氧射流比例时预冷段内沿

程总温降变化。由图可知，射流雾化后主流可以实

现瞬时（7.5ms以内）冷却，随着水雾射流比例的增加，

此区域温降线斜率越大。在“0%水-100%液氧”比例

的纯液氧射流时，流场温降仅为 41.7K；而随之在

“20%水-80%液氧”的射流比例时预冷段出口处总温

降可达到 72.4K，增幅 73.6%，表明水雾蒸发过程所吸

收的热量更大，促使进气温降的潜能更大。而由“60%
水-40%液氧”的射流比例过渡到“100%水-0%液氧”

时，预冷段出口温降由 87.3K增加到 90.9K，增幅仅为

4.1%。由此证实，在来流温度不变时，随着水雾射流

量的增加，实质上是更多水雾颗粒表面与主流传热传

质，同时雾滴被加热，其水雾颗粒的汽化潜热随雾滴

温度升高而减小，从而导致蒸发能力减弱。

由上述分析可知，水-液氧的雾化蒸发具有即时

性，在极短时间内便可实现局部大的总压升高、比焓

升高和温降。

3.3 不同射流浓度的流场特性分析

以下对比分析同一进气参数时射流浓度 2%和

8%时水与液氧射流比例对预冷段流动和冷却特性的

影响。

图 17对比不同射流浓度时预冷段出口处总温降

和总压降系数随水雾-液氧射流比例的变化。由图

Fig. 13 Heat flux contours at the pre-cooling section outlet

before and after mass injection pre-compressor cooling

Fig. 15 Total enthalpy along the axial direction of pre-

cooling section

Table 2 Total-pressure gradient and total-temperature

gradient at the precooling section outlet

Cases
Dry air

MH2 O /MH-L=1
MH2 O /MH-L=0.4
MH2 O /MH-L=0

Pressure gradient/
（kg/（m2·s2））

33783.8
91133.6
95563.1
49913.6

Temperature gradient/
（m-1·K）
26.4
3763.7
2617.5
1824.7

Fig. 14 Total pressure drop coefficients along the axial

direction of pre-cooling section
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可知，射流浓度越大时均有利于主流冷却和总压恢

复。在射流浓度 2% 和 8% 时，总压降系数分别为

0.84%~1.27% 和 0.89%~1.15%，即 总 压 降 分 别 为

1974~2536Pa和 1853~2794Pa；同时，总温降系数分别

为 2.15%~7.7% 和 6.94%~15.12%，即总温降分别为

12.92~46.28K和 41.74~90.89K。而在纯液氧射流浓

度 2%和 8%时，预冷段总压降系数分别为 1.15%和

1.27%（平均值 1.21%）；在 2%，8%纯水雾射流浓度

时 ，总 压 降 系 数 分 别 为 0.89% 和 0.84%（平 均 值

0.87%）。而在纯液氧射流浓度 2%和 8%时，预冷段

总温降系数分别为 2.15%和 6.94%（平均值 4.55%）；

在纯水雾射流浓度 2%和 8%时，总温降系数分别为

7.7%和 15.12%（平均值 11.41%）。可见，射流会引起

空气压力损耗，但是水蒸汽分压力增加的份额高于

干空气损耗的份额，从而整体上提高湿空气总压恢

复程度。

由图 17中总温降和总压降特性线的斜率可知，

由“40%水-60%液氧”到“100%水-0%液氧”的射流

比例时，该段特性线的斜率变化趋势较为平缓，认为

在既定高空（H=18km，Ma=3）进气工况时存在一个最

佳的水-液氧射流比例，即“40%水-60%液氧”的射

流比例。高空高马赫数工作时，预冷涡轮基发动机

对冷却水和液氧供应具有重要的需求。由于冷却介

质液态水射流后，将进一步稀释燃烧所需的氧气浓

度。由于的液氧射流比例高于 60%时，预冷段内温

降效果平缓、总压损失增加，过高的液氧射流比例也

不利于进气冷却效果。为平衡水与液氧的射流比例

的需求，这时液氧射流量不应多于 60%比例的总射流

浓度，以保持空气、液态水冷却工质和液氧的三者混

合工质中氧气浓度与理想气体状态下空气氧含量相

同。可见，在保证高飞行工况时燃烧室的效率和火焰

的稳定性，在射流既定的液氧量时，调节水雾射流量

可以实现流场更大程度的温降和提高湿空气的比焓。

由于质量流量与发动机推力成正比，射流冷却

前后气流质量流量的变化是一项重要的评价指标。

雾滴蒸发形成水蒸汽具有气体属性，在发动机工作

转速不变时进气质量流量增加的总份额可分为两部

分，一是由进气密度增大而引起的干空气质量流量

增加份额（ΔMair），二是由雾滴相变为水蒸汽和氧气

而引起质量流量增加份额（ΔMvapor）。图 18给出不同

射流浓度时的水-液氧射流量比例对来流质量流量

增量和贡献份额。

由图 18可知，在射流浓度 2%和 8%时，来流气相

质 量 流 量 增 量 分 别 为 0.157~3.518kg/s 和 1.131~
6.729kg/s，即 相 对 增 加 0.22%~4.91% 和 1.58%~
9.39%；并随着水雾射流比例的提高，气流质量流量

增幅增大。特别是在纯液氧射流浓度 2%和 8%时，

其流量增量均来自空气质量流量的贡献份额；而在

水雾射流比例 20%~100%区间，水蒸汽贡献份额范围

为 29.47%~33.98%（射流浓度 2%）和 23.85%~36.63%
（射流浓度 8%），水蒸汽增量（ΔMvapor）的平均贡献额

度为 28.2%，即空气增量（ΔMair）的平均贡献份额为

71.8%。由“40% 水 -60% 液氧”到“100% 水 -0% 液

氧”的射流比例时，该区间总流量增量变化趋势较为

平缓，说明在既定飞行工况下保证既定的液氧射流

比例时，水射流比例 40%即可以实现最佳的来流质

量流量增益效果。

上述进一步说明，在维持高马赫数发动机工作

转速不变时，射流冷却后预冷段内气流温度降低、密

度增大，使预冷段内捕获的来流质量流量增加。换

句话说，通常发动机物理转速提升伴随着增加来流

的质量流量，而射流预冷可以实现在发动机物理转

速不变时增加来流质量流量。可见，为满足涡轮发

Fig. 16 Total temperature drop coefficients along the axial

direction of pre-cooling section

Fig. 17 Flow field characteristics of pre-cooling section at

different mass injection concentrations
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动机在高马赫数工作的需求，在提升发动机工作转

速时，射流冷却是有利于实现增大发动机高速推力

的加速度。

4 结 论

通过本文研究，得到以下结论：

（1）在水-液氧混合射流冷却时，由于水具有相

变潜热量大、水雾-水蒸汽比热吸热大的优势，对进

气总温降和总压恢复占主导性；而随着液氧射流量

比例的增加，有利于降低湿空气的热流密度。预冷

段内水-液氧的雾化蒸发具有即时性，在 7.5ms内实

现高效的总压升、比焓升和温降；当汽化潜热随雾滴

温度升高而减小时，蒸发能力减弱。

（2）为平衡高马赫数工况时冷却水过大进一步

稀释来流中氧气含量的问题，水与液氧的射流量需

按比例控制。在射流浓度 2%~8%时调节水-液氧射

流比例时，预冷段总温降系数为 2.15%~15.12%，即总

温降为 12.92~90.89K；总压降系数为 0.84%~1.27%。

液氧射流浓度不应超过 60%，以控制空气、液态水和

液氧混合工质中正常范围的含氧浓度。在“40%水-
60%液氧”射流量时确定为最佳的水-液氧射流比例，

预冷段总温降系数和平均总压降系数分别 1% 和

9.44%。

（3）在满足液氧射流量时，可依靠调节水雾射流

量实现更大程度提高流场的温降、湿空气比焓和来

流质量流量。当保持发动机物理转速不变时，在射

流浓度 2%~8% 下预冷段出口气相质量流量增量

0.157~6.729kg/s，即相对干工况增幅 0.22%~9.39%，

其中由水雾蒸发成水蒸汽的平均贡献份额为 28.2%，

由流场温降、空气密度增加引起来流空气质量流量

的平均贡献份额为 71.8%。由此可见，在提升涡轮发

动机在高马赫数推进过程中，射流预冷将有利于提

高发动机的加速度推进。
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