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喷嘴结构和射流参数对射流预冷温度特性的影响
冯    爽1，李宝宽1，杨晓晰1，扈鹏飞2

（1.  东北大学 冶金学院 热能工程系，沈阳 110819；
2.  中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘　　　  要：    航空发动机进气温度过高是限制其性能的关键问题之一，采用射流预冷技术可以有效降低航

空发动机进气温度。为了研究射流预冷技术对进气道内温度场的影响，基于欧拉 -拉格朗日方法，建立航空

发动机进气道液滴雾化和蒸发过程的数学模型，实现气液两相的双向耦合，描述了射流预冷过程。并与已有

的试验结果进行对比，验证了数学模型的准确性。并利用该数学模型研究了水气比、喷射速度、液滴粒径和

喷嘴锥角对进气道降温效果和温度畸变的影响。结果表明：改变水气比发动机进气温度变化最显著，当水气

比由 0.02增大至 0.055时，温降系数由 8.10%增加到 19.87%，蒸发率由 85.76%降低为 79.80%；当水气比为 0.055、

喷射速度为 10 m/s、液滴粒径为 25 μm和喷嘴锥角为 15°时，温降系数最大为 22.77%；增大喷嘴锥角和减小喷

射速度会使进气道出口截面温度场分布更均匀。
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Effect of nozzle structure and jet parameters on the temperature
characteristics of mass injection and pre-compressor cooling

FENG Shuang1， LI Baokuan1， YANG Xiaoxi1， HU Pengfei2

（1.  Department of Thermal Engineering，School of Metallurgy ，
Northeastern University，Shenyang 110819，China；

2.  Shenyang Engine Research Institute，Aero Engine Corporation of China，Shenyang 110015，China）

Abstract:   Excessive high intake temperature is one of the key problems limiting the performance of
aero-engines,  mass injection and pre-compressor cooling (MIPCC) technology can effectively reduce the
intake  temperature  of  aero-engine.  In  order  to  investigate  the  influence  of  MIPCC  technology  on  the
temperature  field  in  the  inlet,  a  mathematical  model  of  the  droplet  atomization  and  evaporation  process
was established.  Based on Euler-Lagrange method,  the mathematical  model was used to realize the two-
way coupling of the gas-liquid two-phase and describe the MIPCC process in the intake port of an aero-
engine. Compared with the existing test results, the accuracy of the mathematical model was verified. The
effects of water-air ratio, injection velocity, particle diameter and nozzle cone angle on the cooling effect
and temperature distribution of the inlet were studied by using the mathematical model. The results showed
that  when  the  water-air  ratio  increased  from  0.02  to  0.055,  the  cooling  ratio  increased  from  8.10%  to
19.87%, and the evaporation rate  decreased from 85.76% to 79.80%; when the particle  diameter  was 25
μm, the cooling ratio was 22.77%; increasing the nozzle cone angle and decreasing the injection velocity
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made the temperature field distribution in the outlet section of the inlet more uniform.

Keywords:   mass injection and pre-compressor cooling；temperature distortion；atomization；
evaporation；heigh-temperature inlet air

近年来，高速飞行器已成为航空领域的重点

研究对象。飞行器要在亚声速、跨声速、超声速

和高超声速的宽广范围内工作是十分困难的[1]。

目前，由涡轮发动机和冲压发动机组合而成的组

合动力有较好的应用前景。涡轮发动机受到压气

机进口的温度限制，只能在马赫数小于 3的条件

下工作，导致飞行速度不能得到进一步提升。因

此需要对涡轮发动机的来流气体进行降温，以扩

展涡轮发动机的飞行包线。

美国学者在 20世纪 50年代提出了射流预冷

（MIPCC）概念 [2]，射流预冷的原理是在涡轮发动

机的压气机前加装喷射冷却介质的装置，使进气

道内的温度降低并维持在某一温度。美国 MSE
技术应用公司[3] 在此基础上提出的射流预冷涡轮

发动机的概念。美国国防部提出了 RASCAL计

划并在 F100发动机上进行了一系列的飞行试验

和地面试验。Kloesel和 Clark[4] 分析了使用 MIP-
CC技术的增强型 F-4和 F-15飞机的理论性能，

得到理论上可以通过喷射水和氧化剂来提高涡轮

喷气发动机性能的结论。Carter和 Balepin[5] 通过

试验发现水是用于 MIPCC技术的最佳工质，在较

高的马赫数和海拔高度的条件下，采用以水为主

喷射剂与适度的氧化剂相结合的方案降温效果最

好。Lin等[6-7] 采用回归正交分析的方法，对 MIP-
CC发动机预冷段流场特性与射流预冷之间的关

系进行了研究和预测。Chaker等 [8-10] 从燃气轮机

雾化的角度讨论了雾化喷嘴液滴尺寸、环境气候

条件和喷嘴位置对燃气轮机进气道蒸发速率的影响。

我国商旭升等[11] 根据预冷却涡轮发动机的

工作机理，建立了考虑变比热容的计算预冷却涡

轮发动机性能的数学模型，并以某小型涡喷发动

机为例，沿飞行轨迹计算分析了射流预冷对发动

机性能的影响。涂洪妍等[12] 研究了水气比对射

流预冷喷射特性的影响，得到随着水气比的增加，

出口截面的液态水蒸发量增加，蒸发率和截面平

均总温降低的结论。耿欣等[13-14] 针对航空发动机

射流预冷试验中气流温度难以测量的问题，设计

了一种温度探针及其测温方法，并给出了计算气

流总温的修正公式。林阿强等[15] 总结了射流预

冷对航空涡轮发动机性能的影响，针对射流装置

和喷水/液氧降温效果进行研究和验证。叶巍等[16]

计算了温度畸变对发动机稳定性和性能的影响结

果,讨论了温度畸变作用下该发动机的多种重要

特性。谢业平等[17] 开展了真实进气条件下温度

和压力组合畸变对发动机影响的研究。刘旭峰等[18]

设计了一种高效蒸发、低流阻的射流预冷装置，

搭建了国内首套基于全尺寸的地面模拟试验系统，

验证了射流预冷技术的有效性。

目前，国内对射流预冷技术的相关研究起步

较晚，大部分是针对特定工况下整机性能的研究，

忽略了喷嘴结构和射流参数对航空发动机进气道

的降温效果和出口温度畸变的变化规律，然而航

空发动机进口温度畸变是影响发动机稳定工作的

因素中最重要的因素之一，所以对进气道出口温

度畸变的研究至关重要。本文针对航空发动机进

气道内的射流预冷过程进行多因素研究，采用欧

拉-拉格朗日法，建立进气道内液滴雾化和蒸发的

数学模型并结合气液两相的双向耦合，对射流预

冷条件下航空发动机进气道气液两相流动进行研

究。通过改变水气比、喷射速度、液滴粒径和喷

嘴锥角等因素，分析其对进气道的降温效果和出

口截面温度畸变的影响。 

1    数值模型
 

1.1   数值方法

在进气道内，由喷嘴喷出的每一个液滴都是

一个冷却源，由于液滴的体积分数很小，所以将

液滴视为离散相，将空气和水蒸汽的混合气体视

为连续相。液滴在运动的过程中，与周围的空气

进行质量、动量和能量的交换。本文采用标准的

k-ε湍流模型和欧拉-拉格朗日法进行求解，将被

视为离散相的液滴采用拉格朗日法求解，空气和

水蒸汽的混合气体作为连续相采用欧拉法进行求

解。由于液滴很小且为稀相，液滴间很难发生碰

撞，所以不考虑液滴的碰撞和聚合等现象。液滴

在进气道内的运动过程还伴随着液滴的蒸发，液

滴的蒸发分为两个过程：一是液滴的加热过程，

此过程为液滴与空气和水蒸汽的混合气体发生表

面换热；二是液滴的蒸发过程，此过程为液滴与

水蒸汽发生单向传质。通过添加质量、动量和能
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量源项，实现离散相和连续相相间的双向耦合。 

1.1.1    连续相控制方程

质量守恒方程：

∂ρ

∂t
+∇（ρu）= S m （1）

ρ

S m

式中 为空气与水蒸汽混合后气流的密度；u为混

合气体的速度； 为液滴蒸发混入到空气中的水

蒸汽的质量。

动量守恒方程：

∂

∂t
（ρu）+∇ ·（ρuu）= −∇p+∇（τ）+F （2）

p τ

F

式中 为作用于微元体上的静压； 为黏性切应力

张量； 为体积力源项。

能量守恒方程：

∂

∂t
（ρht）+∇ · [u（ρht+ p）] =

∇ · [λ∇T +（τ ·u）]+u ·F+S h （3）

ht式中 为总焓；λ为热传导率；Sh 为热量源项。 

1.1.2    离散相控制方程

液滴在喷射过程中主要受到重力和曳力的作

用。所以根据牛顿第二定律，可得到液滴所受作

用力的平衡方程：

mp
dup

dt
= Fd+Fb （4）

mp Fd

Fb

Fd Fb

式中 为液滴质量；up 为液滴速度； 为液滴所

受的曳力； 为液滴所受重力和浮力的合力。式

中 及 的表达式分别为：

Fd =Cd（ua−up） （5）

Fb = mp g
ρp−ρl

ρp
（6）

Cd ua ρp

ρl

式中 为曳力系数； 为空气速度； 为液滴密

度； 为空气密度。 

1.1.3    液滴蒸发控制方程

液滴温度达到蒸发温度，液滴开始蒸发，液滴

中的水分向气相中的扩散率与液滴和气相主流之

间的蒸汽浓度梯度有关，可通过式（7）求出：

Ni = kc（Ci,s−Ci,∞） （7）

kc Ci,s

Ci,∞

式中 Ni 为蒸汽的摩尔流率； 为传质系数； 和

分别为液滴表面的蒸汽浓度和气相主流的蒸

汽浓度。

kc传质系数 与 Sherwood数有关，可通过式（8）

表示：

Sh =
kcdp

Di,m
= 2.0+0.6Re1/2Sc1/3 （8）

Sh dp Di,m

Sc

式中 为 Sherwood数； 为液滴粒径； 为蒸汽

扩散系数； 为施密特数。

根据蒸汽的摩尔流率，可计算得到液滴蒸发

速率：

dmp

dt
= −NiApMw,i （9）

dmp/dt Mw,i

Ap

式中 为液滴蒸发速率； 为组分的分子

量； 为液滴表面积。

液滴的热平衡方程式为：

mpcp
dTp

dt
= hAp（T∞−Tp）+

dmp

dt
hfg （10）

cp Tp

T∞ hfg

式中 为液滴的比定压热容； 为液滴温度；h为

表面传热系数； 为空气温度； 为汽化潜热。

通过 Antoine方程可确定饱和蒸汽压力，表达

式为：

lg psat = A− B
T +C−273.15

（11）

psat式中 为饱和蒸汽压力；A=11.779；B=3 885.704；
C=230.23。 

1.1.4    离散相与连续相间耦合

在进气道内，液滴不断蒸发并与周围的空气

发生质量、动量和能量交换。在连续相影响离散

相的同时，也考虑离散相影响连续相，通过计算

颗粒的质量、动量和能量变化来求解连续相传递

给离散相的质量值，从而实现相间双向耦合。

质量交换：

M =
∆mp

mp,0
ṁp,0 （12）

ṁ

式中 Δmp 为控制体内液滴的质量变化；mp,0 为液

滴初始质量； p,0 为跟踪液滴的初始质量流率。

动量交换：

F =
∑[

18βμCdRe
ρpd2

p24
（up−u）+Fb

]
ṁp∆t （13）

ṁ式中 μ为空气黏度；Re为相对雷诺数； p 为液滴

质量流率。

能量交换：

Q=
[

mp

mp,0
cp∆Tp+

∆mp

mp,0

(
−hfg+hpyrol+

w Tp

Tref
cp,idT

)]
ṁp,0

（14）
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式中 hpyrol 为挥发分析出时热解所需热量；cp,i 为析

出挥发分的比热容；Tref 为焓所对应的参考温度。 

1.2   湍流模型

本文采用标准 k-ε模型，其有着适用范围广、

经济，有合理的精度，在工业流场和热交换模拟

中广泛应用。

∂

∂t
（ρk）+

∂

∂xi
（ρkui）=

∂

∂x j

[(
μ+

μt

σk

)
∂k
∂x j

]
+

Gk +Gb−ρε−Ym+S k

（15）

∂

∂t
（ρε）+

∂

∂xi
（ρεui）=

∂

∂x j

[(
μ+

μt

σε

)
∂ε

∂x j

]
−

C2ερ
ε2

k
+C1ε

ε

k
（Gk +C3εGb）+S ε

（16）

σε

式中 Gk 表示由层流速度梯度而产生的湍流动能；

Gb 是由浮力产生的湍流动能；Ym 由于在可压缩湍

流中，过渡的扩散产生的波动；C1、C2、C3 是常量；

是湍流 Prandtl数。 

1.3   物理模型及网格

带有冷却装置的进气道位于涡轮发动机前，

其喷射的工质雾化和蒸发的过程，实现了对进气

道降温的效果。本文参照文献 [13]的试验模型，

将进气道模型简化为直径 300 mm、长 3 000 mm
的圆柱体，喷嘴个数为 19个。并对其进行网格化

划分，如图 1所示。
  

Radial direction Spray direction

Axial direction

Cone angle

Nozzle distribution Spray area

Inlet
Diameter

Air flo
w

10D 

Y
X
Z

图 1    物理模型及网格划分

Fig. 1    Physical model and grid division
  

1.4   边界条件及计算方法

本文参照文献 [13]的试验过程进行边界条件

的设置。进口压力为 1.25 MPa，静温为 616 K，进

口空气的质量流量为 4.87 kg/s，出口相对静压为

0 Pa，壁面为绝热且无滑移条件。采用有限体积

法对方程进行离散，求解方式采用二阶离散格式，

模拟的收敛准则为残差小于 10−5。

本文采用液体加压式 BIMV系列喷嘴，该系

列喷嘴在 0.1～0.3 MPa 的压力下，得到的液滴的

平均粒径为 10～50 μm。喷嘴喷出的液滴粒径分

布服从 Rosin-Rammler分布规律。本文假设水气

比的取值为 0.02、0.03、0.04、0.05和 0.055；喷射

速度的取值为 10、55 m/s和 100 m/s；液滴粒径的

取值为 10、25 μm和 40 μm；喷嘴锥角的取值为 15°、
45°和 75°。 

1.5   网格无关性验证

以水气比为 0.02的工况为例，分别取 26万、

69万和 110万网格进行网格无关性验证。以距

离喷嘴 900 mm（3D截面）处截面的径向温度分布

情况作为网格无关性验证的参考量。从图 2可以

看出，采用 3种不同数量网格模拟得到的截面径

向温度差异较小。如图 3所示为相同工况下，采

用不同网格数模拟得到的截面温度分布情况，26
万网格的温度场分布较 69万和 110万的温度场

分布局部上有差异，同时为了节省计算时间，因

此本文选取 69万网格进行数值模拟。
  
Temperature/K

340 360 380 400 420 440 460 480 500 520 540 560 580 600

(a) 2.6×105 (b) 6.9×105 (c) 1.1×106

图 2    不同网格数量在 3D截面处的温度分布

Fig. 2    Temperature distribution at 3D cross-section with

different grid quantities
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图 3    网格无关性验证

Fig. 3    Grid independence verification
  

1.6   评估方法

由于进气道内冷却工质的喷射、雾化和蒸发
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过程，吸收进气道内大量的热量，所以冷却工质

的蒸发率可以衡量冷却工质的蒸发程度。蒸发率

的定义为：

ω =
Wg

Wi
×100% （17）

Wg Wi式中 为水蒸汽的质量流量； 为总的喷水总流量。

通过定义进气道进出口截面的温降系数，以

此来评价不同工况的降温效果。进气道温降系数

的定义为：

γ =
T ∗1 −T ∗2

T ∗1
（18）

T ∗1 T ∗2式中 、 分别为进气道进、出口总温。

出口截面的温度分布并不均匀，通过分析出

口截面的温度畸变来衡量出口截面的温度分布情

况。将出口截面平均分为 6个部分，计算每个部

分的平均温度，将每个温度作为六边形的一个顶

点，所围成的六边形越接近正六边形，则出口截

面温度分布越均匀；反之，温度畸变越大。 

2    模型验证

为了验证本文建立的射流预冷模型的准确性

以及合理性，将数值模拟结果与试验结果进行对

比。如图 4所示是水气比（W/A）分别为 0.02、0.03、
0.04、 0.05和 0.055工况下的模拟结果和试验

结果[13] 的对比情况 ，将距喷嘴 0.90、 1.65 m和

2.40 m处的截面的模拟温度与试验温度进行对比，

可以得到，在不同水气比条件下，数值计算所得

出的各截面的平均温度与试验测得的结果基本相

同，全部误差在 7%之内，且趋势相同，所以本文

所建立的数值模型准确性和合理性较高。 

3    计算结果分析
 

3.1   不同水气比对温度场的影响

在验证了本文所建立的射流预冷模型的准确

性之后，首先研究不同水气比对进气道温度场的

影响。

图 5为不同水气比的进气道中截面温度场云

图，可以发现，进气道入口处温度梯度较大，进气

道温度沿轴向方向不断降低。这是由于当液滴刚

进入进气道时，进气道内温度较高，液滴蒸发吸

收大量的热量，使进气道入口段温度迅速降低，

所以进气道入口段温度梯度较大。随着水气比的

增大，入口段温度梯度变大，降温效果增强。
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图 5    不同水气比下进气道中截面温度分布云图

Fig. 5    Cloud map of cross-sectional temperature distribution in

the intake duct under different water to air ratios
 

图 6为 在 水 气 比 分 别 为 0.02、 0.03、 0.04、
0.05和 0.055时，距喷嘴不同距离的截面的平均

温度。通过图 6可以看出，随着水气比增大，相同

位置截面的平均温度降低，进口和出口间的降温

程度增大，当水气比由 0.02增大到 0.055，温降系

数由 0.081 0增加到 0.198 7。
图 7所示为蒸发特性随水气比变化趋势图，

从图中可以看出，随着水气比的增大，蒸发量上

升，而蒸发率下降。这是由于随着水气比的增加，

喷嘴喷出液滴的质量流量不断增加，导致液滴的

蒸发量增加，从而吸收的热量增多，降温效果增
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图 4    不同截面试验温度和模拟温度的比较

Fig. 4    Comparison of test and simulated temperatures for

different cross-sections
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强。与此同时，未蒸发的水量占比随之增大，导

致液滴的蒸发率减少，进入发动机的水量增加。

所以，并不可以一味地增加水气比，还应考虑发

动机的能够承受进水量的能力。由此可见，水气

比对进气道降温效果影响大。

航空发动机进口温度畸变是影响发动机稳定

工作的因素中最重要的因素之一，所以对进气道

出口温度畸变的研究至关重要。如图 8所示不同

水气比出口截面的温度场分布和温度畸变分析图。

通过观察出口截面温度云图和温度畸变分析图可

以看出随着水气比的增加，出口温度变化较大但

温度畸变程度变化不大。所以，水气比对进气道

出口温度畸变影响不大。
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图 8    不同流速下出口截面的温度畸变分析图

Fig. 8    Analysis of temperature distortion at outlet cross-section under different flow velocities
 
 

3.2   不同喷射速度对温度场的影响

在水气比为 0.055的前提下，改变喷射速度，

观察其对进气道温度场的影响。如图 9所示为不

同喷射速度下进气道内中截面的温度场分布云图，

可以看出温度沿轴线方向逐渐降低。随着速度的

增加，出现冷却区域后移的现象，且前段和后段

温差变大。

出现这种现象的原因是由于如图 10所示，当

速度较小时，进气道入口段喷射速度较小，停留

时间较长，降温效果好。在距喷嘴 1.50 m处，不

同喷射速度对温度场的影响最为明显。但由于进

口空气流速超过 200 m/s，导致液滴轴向速度远大

于径向速度，占主导地位并且基本相同，所以在

进气道后半段停留时间基本相同，因此在进气道

后半段不同速度间温度差有所减小。

图 11为不同喷射速度出口截面的温度场分
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图 6    不同水气比下不同截面的平均温度对比图

Fig. 6    Comparison of average temperature at different

cross-sections under different water to air ratios
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图 7    不同水气比下蒸发特性的变化图

Fig. 7    Changes in evaporation characteristics under different

water to air ratios
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布和温度畸变分析图。通过畸变分析图可以看出

液滴喷射速度为 100 m/s的出口截面温度畸变最

严重，相比之下液滴喷射速度为 10 m/s的出口截

面温度均匀。因此，随着喷射速度的增大，进气

道出口温度分布越不均匀。
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图 11    不同流速下出口截面的温度畸变分析

Fig. 11    Temperature distortion analysis of outlet section under different flow velocities
 
 

3.3   不同粒径对温度场的影响

在保持水气比为 0.055和喷射速度为 10 m/s
不变的前提下，改变液滴粒径大小，观察温度场

的变化情况。如图 12所示为液滴粒径分别为

10、25 μm和 40 μm时进气道中截面温度场分布

云图，可以发现，进气道内温度沿轴向方向逐渐

降低，入口段温度梯度较大，降温效果越好，并且

随着液滴粒径的减小，降温效果越来越好。

如图 13所示是液滴平均粒径分别为 10、25 μm
和 40 μm时，距喷嘴不同距离截面上的平均温度

变化情况。可以看出，当粒子直径为 10 μm时，距

喷嘴 0.30 m截面上的平均温度比粒子直径为 25 μm
和 40 μm时截面上的平均温度分别低 14.81 K和
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图 9    不同流速下进气道中截面温度分布云图

Fig. 9    Cloud map of cross-sectional temperature distribution in

the intake duct at different flow velocities
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图 10    不同流速下不同截面的平均温度对比图

Fig. 10    Comparison of average temperature at different

cross-sections under different flow rates
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图 12    不同粒径下进气道中截面的温度分布云图

Fig. 12    Temperature distribution cloud map of the cross-section

in the intake duct under different particle sizes
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18.47 K左右。但粒子直径为 25 μm的出口截面

的平均温度比粒子直径为 10 μm和 40 μm时出口

截面的平均温度低 24.30 K和 17.58 K。

出现这种情况是由于，如图 14和图 15所示，

当粒径为 10 μm时，由于粒子直径较小，液滴蒸发

较快，所以液滴在进气道入口段蒸发效果很好。

然而在 1.80 m后，虽然蒸发速度较 25 μm的快，

但可蒸发的液滴数量变少，因此吸收的热量减少，

所以粒径为 25 μm的出口截面平均温度较 10 μm
的温度低，降温效果好。当粒径为 40 μm时，由于

液滴粒径较大，相对表面积较小，整个过程的蒸

发效果较粒径为 10 μm和 25 μm差，所以降温效

果较差。因此，在减小粒径的同时，应缩短进气

道长度，使降温效果达到最佳。

图 16所示为不同粒径下进气道出口截面的

温度场云图以及温度畸变分析图，对比粒径为

10、25 μm和 40 μm的出口截面温度畸变分析图

可以发现，粒径为 25 μm的出口截面温度畸变最
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图 13    不同粒径下不同截面的平均温度对比图

Fig. 13    Comparison of average temperature at different

cross-sections under different particle sizes
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图 14    不同粒径不同截面的蒸发量

Fig. 14    Evaporation of different particle sizes and cross-sections
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图 15    不同粒径下液滴分布和各截面温度分布

Fig. 15    Droplet distribution and temperature distribution at

different cross-sections under different particle sizes
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(c) dp=40 μm

图 16    不同粒径下出口截面的温度畸变分析

Fig. 16    Temperature distortion analysis of outlet cross-section under different particle sizes
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为明显，其次是粒径为 40 μm时的出口截面。这

是由于当粒径为 25 μm和 40 μm时，粒子在出口

截面附近仍存在蒸发现象，这导致出口截面温度

场的分布不均匀。而在出口截面，粒径为 25 μm
比 40 μm蒸发量多，所以温度畸变程度更大。 

3.4   不同喷嘴锥角对温度场的影响

保持水气比为 0.055，喷射速度为 10 m/s，粒
径为 25 μm不变，改变喷嘴锥角，研究喷嘴锥角对

温度场的影响。如图 17所示为不同喷嘴锥角中

截面的温度分布云图，计算喷嘴锥角分别为 15°、
45°和 75°时的温降系数分别为 0.227 7、0.224 7和

0.220 7，降温效果差别不大。这是由于进口空气

流速超过 200 m/s，导致液滴轴向速度远大于径向

速度，占主导地位并且基本相同，所以液滴停留

时间基本相同，因此降温效果基本相同。因此，

喷嘴锥角对进气道出口截面降温效果影响很小。

如图 18所示为不同喷嘴锥角出口截面的

温度场云图和温度畸变分析图。从图中可以看出，

进气道出口截面温度分布并不均匀，其中当喷

嘴锥角为 15°时的温度畸变最明显，随着喷嘴锥

角的增大，出口截面温度分布越来越均匀。这是

由于进气道内气液两相流速快，停留时间短，喷

射锥角越大所覆盖的冷却面积越大，温度分布越

均匀。所以喷射锥角对进气道内温度分布影响

较大。
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图 18    不同喷嘴锥角下出口截面的温度畸变分析

Fig. 18    Temperature distortion analysis of outlet cross-section under different nozzle cone angles
 
 

4    结　论

本文研究了射流预冷条件下水气比、喷射速

度、液滴粒径和喷嘴锥角对进气道降温效果和温

度分布的影响。通过本文的研究，得到的主要结

论如下：

1） 本文基于欧拉-拉格朗日方法，建立了射流

预冷航空发动机进气道气液两相数学模型，描述

了航空发动机进气道内液滴雾化蒸发的过程。利

用已有试验结果验证了模型的准确性，模拟结果

与试验结果偏差在 7%内。

2）  水气比和液滴粒径对进气道的降温效果

影响较大。在一定的范围内增大水气比和减小液

滴粒径有利于进气道温度场的降温。当水气比

由 0.02增大至 0.055，温降系数由 0.084增加到

0.198 7，蒸发量由 0.08 kg/s增加到 0.21 kg/s，蒸发

率由 85.76%降低为 79.80%；喷射速度与降温效

果成反比，喷射速度越快降温效果越差；当液滴

粒径为 25 μm时，温降系数达到最大值为 0.227 7。
粒径过小会使液滴在出口截面前基本蒸发完全，

导致降温效果变差。喷嘴锥角对进气道温度场降

温效果的影响较小。
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图 17    不同喷嘴锥角下进气道中截面的温度分布云图

Fig. 17    Temperature distribution cloud map of the cross-section

in the intake duct at different nozzle cone angles
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3）  喷射速度和喷嘴锥角对进气道温度场的

分布有很大的影响。通过分析出口截面的温度畸

变发现，喷嘴锥角越小，液滴喷射越大以及在出

口截面附近蒸发量大的进气道出口温度畸变越明

显。此外，喷射速度对进气道前后段温度分布影

响较大，随着喷射速度的增大进气道前后段温差

越大。
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