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摘要：为了满足基于某型传统涡轮发动机射流预冷技术验证的需求，以射流预冷装置的温降和流阻特性研究为基础，设计了 1

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，通过试验验证的方法研究了喷入介质的流

量变化和进气温度变化对温降和流阻特性的影响，验证了射流预冷技术的有效性。结果表明：发动机入口来流温度不变时，射流预

冷装置的温降特性主要取决于喷入介质的流量变化；随着来流温度的升高，射流预冷装置的介质蒸发率提高，来流降温量也会随之

增大；通过调节喷射介质的流量，可将发动机风扇前气流温度维持在 80～120 ℃；流阻特性主要取决于射流预冷装置自身，而介质

喷射对流阻特性几乎不产生影响；射流预冷装置的总压损失小于 4%，且随着来流温度的升高，总压损失有所减小。
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Investigation on Temperature Drop and Flow Resistance Characteristics of Mass Injection
Pre-Compressor Cooling Device

LIU Xu-feng, CHANG Hong-wen, XUE Hong-ke, HU Peng-fei, SHANG Shou-tang, LI Yun-hui, HU Ming-xin
渊AECC Shenyang Engine Research Institute, Shenyang 110015, China冤

Abstract: In order to meet the demand for the verification of the Mass Injection Pre-Compressor Cooling 渊MIPCC冤 based on a
traditional turbine engine, a kind of MIPCC device with high efficiency evaporation and low flow resistance was designed, and a set of test
system was built based on the study of characteristics of temperature drop and flow resistance. The effects of medium flow rate variation and
inlet temperature variation on the characteristics of temperature drop and flow resistance were studied respectively, and the effectiveness of
the MIPCC was verified. The results show that the characteristics of temperature drop of MIPCC device lie on the medium flow rate
variation, while the inlet temperature steadiness, the evaporation efficiency and the temperature drop of MIPCC increase with the increase of
the inlet temperature. The inlet temperature in front of the fan could be maintained within the range of 80耀120 益 by adjusting the flow rate
of medium injection. The flow resistance was mainly caused by the MIPCC device rather than the injection, however, the medium jet
influences hardly on flow resistance characteristics. The total pressure loss of MIPCC decrease with the increase of the inlet temperature,
and total pressure loss of MIPCC was less than 4%.
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0 引言

目前，中国航空动力系统能够实现的最高马赫数

不到 2.3，与国际先进水平有较大差距，根据高速飞行

器的发展趋势，中国亟需开展高速涡轮发动机的相关

研究。从国外典型高速涡轮发动机产品及研制路径可

归纳出其基本特征：以现有涡轮发动机为基础，采用

组合循环和进气预冷等扩包线技术[1]。其中最具代表

性的进气预冷却发动机包括射流预冷却（Mass Injec-

tion Pre-compressor Cooling ，MIPCC）发动机和吸气式

涡轮冲压膨胀循环发动机（Air Turbo Ramjet Engine

With Expander Cycle，ATREX）[2]。MIPCC 最早由美国



航 空 发 动 机 第 44 卷

MSE 技术公司提出[3-4]，是在常规发动机风扇前端进

气道内加装喷射预冷装置[5]，通过将冷却介质喷入进

气道，由于介质蒸发吸热，降低发动机入口的气流温

度，同时改善发动机的推力性能[6]。采用射流预冷技术

使得发动机不再受飞行马赫数和飞行高度的限制，扩

展发动机工作包线 [7-9]。日本于 1986 年提出 ATREX

概念 [10]，也是 1 种进气预冷却概念的涡轮冲压发动

机，利用低温燃料液态氢作为冷却剂通过换热器对来

流进行冷却。相比换热器冷却技术，射流预冷技术对

现有常规涡轮发动机的改动不大，并具有短期内可实

现等优点，其应用于航空发动机已成为高速涡轮发动

机研究的重要研究方向之一[11]。国外大量研究表明射

流预冷技术已具备工程应用条件[8,12]。

本文设计了基于某型传统涡轮发动机的全尺寸、

高效蒸发、低流阻的射流预冷装置和相关辅助系统，

搭建了国内首台基于全尺寸的地面模拟试验系统。通

过开展射流预冷试验，以获得射流预冷装置降温量和

流阻系数随来流温度、射流预冷装置喷射流量等参数

变化的规律。

1 试验系统和方法

1.1 射流预冷装置模型

设计了基于某型发动机全尺寸的射流预冷装置，

如图 1 所示。射流预冷装置总长 600 mm，主要包括喷

杆、喷嘴、连接法兰、射流筒体及接头等。喷杆等间距

布置在射流筒体内部，喷嘴均匀布置在喷杆上，射流

预冷装置采用法兰形式安装在进气道内。该装置通过

接头与介质增压系统相连，介质由增压系统经喷杆内

腔、喷嘴喷入进气道。

喷射流量通常是以风扇前介质完全蒸发并达到

饱和状态作为理论计算的条件。当喷入的介质流量不

足时，则不能满足降温量要求，当喷入的介质流量过

多时，未完全蒸发的介质则会沿着进气道壁面进入发

动机，给发动机带来安全隐患。喷射指定流量的介质，

使介质较高效率的蒸发是射流预冷装置的基本功能。

在保证喷射流量的前提下，增加喷嘴数量，尽量减小

喷射介质的雾化粒径，均有利于提高喷射介质与高温

气流的换热效率，加快介质雾滴的汽化速度，提高射

流预冷装置的喷射介质的蒸发率[13]。本次设计选用离

心雾化喷嘴来满足喷射流量和雾化粒径的要求，在介

质增压系统的工作压力范围内喷射介质的索特平均

直径（Sauter Mean Diameter，SMD）应不大于 150 滋m。

振动可能会引起喷嘴松动，对发动机造成安全隐患，

因此在喷嘴与喷杆的接口处采用金属变形法满足喷

嘴防松的要求。

装置安装在进气道内，会不可避免地引起严重的

总压损失，所谓总压损失 啄 是指气流经过射流预冷装

置后的总压损失量与射流预冷装置前未受扰动气流

的总压之比，是气流损失程度的度量。总压损失越小，

射流预冷装置的流阻特性越好，通过发动机的空气质

量流量越大，射流预冷装置中的喷杆对流阻特性的影

响最大也最直接。

为保证装置具有较好的流阻特性，对喷杆开展创

新性设计，将喷杆截面设计成流线型，将喷杆等间距

交错布置于 2 个截面上，单截面喷杆堵塞比控制在

20%以内，该措施减小了喷杆对气流压力损失的影响，

对射流预冷装置的流阻特性具有一定的改善作用[14-15]。

1.2 试验系统

地面模拟试验系统主要由进气系统、进气道、介

质增压系统、测试系统组成。试验系统整体呈直线型

布置，相比于美国 F100 地面验证试验系统的 L 型布

置[8]，本试验系统设计可以更好地保证气流流场的均

匀性和气流参数测量的准确性和可靠性。地面模拟试

验系统流程如图 2 所示。

进气系统用于模拟发动机在高马赫数飞行条件

下的气流的环境温度条件。进气系统主要包括加热

源、引射组件、稳压组件和试验用发动机。某型小发动

图 1 射流预冷装置结构 图 2 射流预冷装置地面模拟试验系统流程
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机作为进气加热源处于系统的最前端，试验用发动机

处于系统的最末端，试验用发动机和热源小发动机先

后工作，小发动机排放的高温尾气与常温气流在引射

组件内初步混合，再经稳压组件掺混、整流后进入进

气道。通过调整小发动机的工作状态来改变尾气的排

放温度，从而实现试验用发动机在不同马赫数、不同

来流的环境温度下的模拟。该系统最高可用于模拟发

动机在马赫数 3 状态飞行时的温度条件。

进气道连接了进气系统，其主要功能是为气流参

数测量提供测试接口，为喷射介质的蒸发提供足够的

空间和时间。进气道主要包括前测量段、射流预冷装

置、转阶段和后测量段。射流预冷装置安装在进气道

中间，喷射截面距发动机入口的距离应该按喷射介质

完全蒸发所需的最小距离值确定。该次设计受进气道

空间条件的限制，该距离确定为进气道内径的 3.5

倍。前、后测量段上设计了气流的温度和压力测量提

供接口，射流预冷装置与转接段采用软连接形式相

连，保证发动机推力测量的准确性。

介质增压系统与射流预冷装置接口连接，其主要

功能是向射流预冷装置提供充足的喷射介质和喷射

压力，对喷射压力、喷射流量和介质温度（对应传感器

图 5 中 P、Q、T）进行测量和控制。系统主要包括储水

箱、管路、增压泵、调节阀、电磁阀、过滤器、流量传感

器等。介质增压系统原理如图 3 所示。

1.3 试验测量

测试系统的主要功能是测量进气道内气流的总

压、总温参数。气流总温、总压传感器接口在前测量段

和后测量段中都有规划。其中温度测量传感器采用 K

型热电偶，总压测量使用总压耙。

前测量段测点位置如图 4 所示。采用 4 支 7 点共

28 个总温的稳态测点和 3 支 1 点共 3 个总压的稳态

测点；后测量段测点位置如图 5 所示。采用 6 支 8 点

共 48 个总温的稳态测点和 2 支 8 点共 16 个总压的

稳态测点。

在试验过程中，对温度传感器进行特殊设计，同

时采用多轮验证试验，获得气流温度测量值的修正方

法，最终获得准确的气流的温度值[16]。总温、总压测量

值为射流预冷装置温降特性和流阻特性的分析提供

依据。

1.4 试验方案和试验工况

试验方案如下：

（1）系统最末端试验用发动机点火，根据试车程

序调整至规定状态；

（2）系统最前端小发动机工作，调整小发动机工

作状态，使进气道来流温度至指定工况状态；

（3）介质增压系统启动，使介质在介质增压系统

内循环，预调整至喷射流量，流量稳定后，开启射流支

路，同时关闭回水支路，射流预冷装置开始工作；

（4）对喷射流量进行微调，使喷射流量值稳定至

图 3 介质增压系统原理

图 4 前测量段总温、总压测点位置

图 5 后测量段总温、总压测点位置
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试验工况要求，待系统稳定后，测试系统录取数据，同

时记录喷射数据；

（5）为保证发动机入口气流不超温，在模拟高马

赫数状态点时，前端小发动机工作状态和射流预冷装

置喷射流量需协同操作。

规划并开展 10 个工况试验，见表 1。

2 试验结果及分析

2.1 不同喷射流量对温降特性的影响

在工况 2～6 下，经射流预冷装置后的气流降温

量随喷射流量的变化曲线如图 6 所示。从图中可见：

（1）在发动机入口来流温度不变条件下，发动机

气流质量流量不变，随着介质喷射流量的增加，气流

降温量增大，温降曲线整体呈线性增长，斜率基本保

持一致。分析认为，在来流温度恒定时，喷射介质的蒸

发稳定，当喷射流量增大时，降温量增大，表明射流预

冷装置设计的合理性；

（2）在发动机入口来流温度不变条件下，即当发

动机工作在特定马赫数状态时，射流预冷装置的温降

特性主要取决于喷射介质的流量。

2.2 不同来流温度对温降特性的影响

在工况 7～10 下，经射流预冷装置后的气流降

温量随不同来流温度的变化曲线如图 7 所示。从图

中可见：

（1）在喷射流量不变的条件下，随着来流温度的

升高，气流降温量增大，温降曲线整体呈线性增长，斜

率基本保持一致。分析认为，当发动机在低马赫数状

态下工作时，进气道来流的滞止温度低，风扇前的喷

射介质的蒸发率较低；当发动机在高马赫数状态工作

时，进气道来流的滞止温度较高，风扇前的喷射介质

的蒸发率较高；随着发动机进气来流温度的升高，发动

机进气质量流量减小，即使喷射介质的蒸发率保持不

变时，气流降温量也会略微增大。因此可知，当进气来

流温度越高，喷射介质的蒸发率会增大，降温量越大；

（2）工况 9 曲线末端斜率变小，说明此时气流降

温曲线随来流温度的升高而变得缓慢。分析认为：当

喷射流量不变时，来流温度到达一定程度后，射流预

冷装置喷射介质的蒸发率达到最大，喷入的介质几乎

完全蒸发，此时气流降温量增速变缓或基本恒定，气

流降温量的增加主要是因为进入发动机的气流质量

流量降低所致。

2.3 发动机入口温度的控制

以发动机风扇前入口温度为研究对象（分别如图

8、9 所示），分析喷射介质流量和来流温度对其的综

合影响。

工况
发动机来流温度

t/℃
喷射流量

q/（kg/s）

1 140 0

2 140 0.7~1.2

3 160 0.7~1.5

4 180 0.7~1.8

5 200 1.0~1.8

6 220 1.0~2.0

7 200~260 2.0

8 200~280 2.2

9 220~317 2.5

10 280~317 2.7

表 1 试验工况说明

图 6 不同喷射流量对气流降温量的影响（工况 2～6）

图 7 不同来流温度对气流降温量的影响（工况 7~10）

图 8 发动机入口处气流温度（工况 2～6）
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从图中可见，通过合理调节介质的喷射流量，发

动机入口气流温度可以控制在 80～120 ℃。即使发

动机依然工作在极限马赫数状态下，射流预冷降低了

发动机风扇入口气流温度，使发动机工作在合适的温

度范围内，从而使得发动机不再受飞行马赫数和飞行

高度的限制，同时，降低发动机来流温度一定程度还

减小了发动机上的应力，提高了发动机的耐久性。

2.4 流阻特性

定义射流预冷装置的总压损失用来衡量射流预

冷装置的流阻特性。通过射流预冷装置总压的减少量

与射流预冷装置前，即前测量段的总压参数之比来定

义射流预冷装置的总压损失啄。以 啄 为研究对象，分析

射流预冷装置的流阻特性。其中工况 1 是射流预冷装

置不喷射介质情况下，随发动机入口温度变化射流预

冷装置引起的总压损失曲线如图 10 所示；在分析介

质的喷射与否对流阻特性的影响时，以发动机风扇前

入口温度为参考进行对比分析。

从图中可见：

（1）在射流预冷装置不工作状态下，即不喷射介

质时，因装置引起的总压损失随着来流温度的升高逐

渐减小，且射流预冷装置引起的总压损失＜4%。分析

认为，来流温度的升高导致进入发动机的气体质量流

量降低，在进气道体积不变的情况下气流流速减小，

导致总压损失减小；

（2）在射流预冷装置工作状态下，从工况 2～6 下

的曲线可见，射流预冷装置的总压损失维持在 1.8%

～3.1%，且随着发动机风扇入口处温度的升高，总压

损失呈递减趋势；

（3）以发动机风扇前入口温度为参考进行对比分

析，当发动机风扇前入口温度相近时，射流预冷装置

工作前后的总压损失变化量不大于 1%。表明发动机

入口气流总压损失主要由射流预冷装置引起，而与介

质是否喷入关系不大。

3 结论

设计了射流预冷装置和地面模拟试验系统，开展

了射流预冷装置的温降特性和流阻特性试验研究，得

到如下结论。

（1）在国内首次开展了基于整机模型的射流预冷

试验研究，试验结果表明：当发动机的飞行状态处于

不同马赫数时，可通过调节射流预冷装置的喷射流

量，将发动机风扇入口处温度控制在 80～120 ℃，从

而使得发动机不再受飞行马赫数和飞行高度的限制，

射流预冷技术的有效性得以验证；

（2）射流预冷装置的温降特性主要取决于喷射流

量，由试验结果可知射流预冷装置具有稳定的蒸发

率，随介质喷射流量的增加，气流降温量增加，当喷射

介质流量不变时，随着来流温度的增加，射流预冷装

置喷射介质的蒸发率提高，直至喷射的介质完全蒸

发，气流降温量保持恒定；

（3）当喷杆截面呈流线型，采用 2 个截面等间距

交错布置，各截面喷杆堵塞比控制在 20%以内时，射

流预冷装置具有较好的流阻特性，总压损失＜4%，该

特性主要取决于射流预冷装置自身，而与介质是否喷

射关系不大。由此可知：优化喷杆截面型状，减小各截

面喷杆堵塞比是进一步改善射流预冷装置流阻特性

的研究方向。

后续工作将主要研究射流预冷装置的轻质化和

防结冰措施。
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