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高马赫数射流预冷试验装置设计及试验验证

胡铭鑫，常鸿雯，尚守堂，薛洪科，刘旭峰

（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为加速中国射流预冷技术的研究，设计了 1套基于高马赫数的射流预冷试验装置。对试验装置需满足的功能流程和设

计需求进行了识别，明确了试验装置的组成；对试验段和水系统的结构进行了详细设计，提出了直杆型和圆环型 2种不同喷杆布

局的射流段，并对使用 2种射流段时试验段的流场均匀性进行了分析，认为直杆型射流段的温度场和压力场分布更加均匀；选取

几种典型的试验工况，对所设计的试验装置进行了温降特性、总压恢复系数以及流场均匀性等试验验证。结果表明：试验装置总

体运行良好，结构设计合理，能够完成全工况下的射流预冷试验，其温降特性、总压恢复系数和流场均匀性符合试验预期，研究成

果对中国航空领域射流预冷发动机的研制具有指导意义。
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Design and Test Verification of Mass Injection Pre-compressor Cooling
Test Device for High Mach Number

HU Ming-xin，CHANG Hong-wen，SHANG Shou-tang，XUE Hong-ke，LIU Xu-feng

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）

Abstract：In order to accelerate the research of Mass Injection Pre-compressor Cooling（MIPCC）technology in China，a MIPCC test
device for high mach number was designed. The functional process and design requirements of the test device were distinguished，and the
composition of the test device was defined. The structures of the test section and the water system were designed in detail. Two jetflow sec⁃
tions with different boom layouts（straight rod type and ring type）were proposed，and the flow field uniformity of the test section was ana⁃
lyzed when the two jet-flow sections were used. The analysis showed that the distribution of temperature field and pressure field in the jet-
flow section of straight rod type was more uniform. Several typical test conditions were selected to verify the designed test device，mainly in⁃
cluding temperature drop characteristics，total pressure recovery coefficient and flow field uniformity, The results show that the overall oper⁃
ation of the test device is good，its structure design is reasonable，and it can complete the MIPCC test under full working conditions. Its tem⁃
perature drop characteristics，total pressure recovery coefficient and flow field uniformity meet the test expectations. The research results of
this paper have guiding significance for the development of MIPCC engine of aviation field in China.
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0 引言

近年来，高速飞行器已成为航空领域的重点研究

方向，其动力技术是研究的难点之一[1]。目前，中国

航空飞行器配装的发动机能够实现的最高飞行马赫数

仅为2.2~2.3，与国外先进水平相比存在较大差距。经

理论计算，当Ma≥3时，发动机进口温度会超过600 K，

因此，传统的涡轮发动机因受涡轮前温度和使用条件

限制，马赫数一般不会超过 3，从而制约了发动机的

工作包线范围。

对此，国外率先采用组合循环和进气预冷的方式

开展了航空发动机扩包线技术研究，最具代表性的是

美国研究的射流预冷发动机和日本研究的吸气式涡

轮冲压膨胀循环发动机[2-4]，其中刘红霞等[2]对美国高
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超声速涡轮基组合循环发动机的研究进展进行了论

述与分析。射流预冷发动机具有改动小、短期可实现

等优点，在国外已具备一定的工程应用条件[5-7]。而

在中国，射流预冷发动机仍处于理论研究与试验验证

阶段，暂不具备工程应用条件。王芳等[8]对高超声速

巡航导弹理想动力系统-TBCC发动机及其关键技术

进行了分析；杨天宇等[9]和芮长胜等[10]则先后论述了

高速涡轮发动机技术发展和研究现状；李成等[11]进行

了射流预冷却吸气式涡轮火箭发动机性能模拟研究；

梅东牧等[12]开展了吸气式空天飞机对TBCC动力的需

求分析；张彦军等[13]则针对Ma=3一级高速涡轮发动

机进行了结构方案研究。射流预冷技术主要通过在

发动机进口前喷射预冷介质来冷却气流，使风扇/压
气机前气流的总温降低或维持在某一温度，从而使发

动机在高飞行马赫数下仍然具有较大的推力。目前，

中国已开展了整机射流预冷地面试验验证工作，通过

对试验的总结和试验数据的分析整理，初步掌握了射

流预冷对发动机性能的影响[14-15]，但为了使发动机不再

受飞行马赫数和飞行高度的限制，从而有效扩展发动

机的工作包线，相关技术的理论和应用研究亟需开展。

本文在整机射流预冷试验的基础上，全新设计了

1套高马赫数射流预冷试验装置，提出了 2种不同喷

杆布局的射流段，对 2种射流段的流场均匀性进行了

仿真分析，并选取了部分工况开展了相关试验，验证

了高进气温度下射流预冷试验装置的功能及有效性。

1 功能流程及需求识别

高马赫数射流预冷试验装置直接与试验台管路

连接，装置所需的压缩空气及其控制系统所需的动力

电源均由该试验台提供。根据整机射流预冷试验总

结的经验，本文所设计的试验装置主要由试验段、水

系统和测控系统组成，其功能流程如图 1所示。其

中，试验段包括射流段、测试段及支撑架，水系统包括

水箱、供水装置、分配组件及吹扫装置。

为了使试验装置能够满足试验需求，应对设计指

标进行需求识别分析，包括功能需求、六性需求和接

口需求，需求识别分析结果见表1。

2 试验装置设计

试验装置布置如图2所示。

2.1 试验段设计

试验段由射流段、测试段及支撑架组成。在测试

段末端预留激光测温接口，用于校准温度测量值。试

验段的设计应以满足试验台接口尺寸为前提，因此试

验段管路设计为圆形，前端与试验台进气管路采用法

兰形式连接，后端插入排气引射器腔体内用于吸收管

路热膨胀。

2.1.1 管路热膨胀分析

由于试验段前、后两端的进、排气管路均由固定

支架支撑，故试验段的管路热膨胀由试验段与排气引

射器连接处吸收，连接处结构为试验段后端筒体插入

排气引射器进口法兰，并通过活套法兰压紧盘根进行

密封，如图3所示。

试验段全长为 L0，管路线胀系数为 α，管路装配

序号

1
2
3
4
5
6
7
8
9
10
11
12
13
14

设计指标

射流段形式

总压恢复系数

射流流量/（kg/s）
流量调节精度/%

流场均匀性

接口尺寸

热膨胀量/ mm
水系统设计

喷水控制形式

喷杆布置

喷射方向

喷射介质

喷嘴粒径/μm
测点布局

具体要求

直杆型和圆环型

≥0.975
0.2~1.6
±1

压力场和温度场均匀

试验段与试验台直连

≤40
满足试验条件

2路独立控制

单排、双排

顺喷、逆喷

软化水

≤160
3个测量截面等距布置

表1 需求识别分析结果

图1 试验装置的功能流程

水箱 供水装置 试验段 分配组件

图2 试验装置布置
110
0

+0.00
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时室温为 t0，当入口截面温度 t达到最大试验状态点

时，管路的热膨胀量△L为
ΔL = αL0 ( t - t0 ) ≈ 33.5 mm （1）

由此可知，管路的最

大热膨胀量满足≤40 mm
的设计需求，图 3中的测

温预留接口距排气引射器

进口右侧法兰端面不小于

40 mm，可充分吸收管路

热膨胀，避免二者因热膨

胀发生干涉。

2.1.2 射流段设计

射流段设计的核心问题是如何在总压恢复系数

和堵塞比满足要求的前提下，尽量多地布置喷杆。喷

杆数量越多，安装的喷嘴数量就越多，但同时也意味

着堵塞比越大，这会对气流的流场均匀性和总压恢复

系数造成影响。

射流段按需求设计成直杆型和圆环型 2种形式，

可根据具体的试验要求更换，2种射流段的喷杆均可实

现180°旋转，满足顺喷和逆喷2种方向的喷射需求。

2.1.2.1 直杆型射流段结构设计

对于直杆型射流段，为使射流预冷效果达到最

佳，最终选择了 5支喷杆在 2个截面内交错布置，以减

小单一截面的堵塞比。同时，为了对比不同喷杆布置

形式对射流预冷效果的影响，该射流段也可实现单排

喷杆的布置，故在 2个截面均预留 5个喷杆安装孔，多

余的 5个安装孔用堵头封堵。喷杆沿径向等间距布

置，喷杆直径尽量小，具体结构如图4所示。

2.1.2.2 圆环型射流段结构设计

对于圆环型射流段，设计 2个环形喷杆，使可安

装的喷嘴数量尽量多，为了减小单一截面的堵塞比，2
个喷杆需安装在 2个截面内，故该射流段只能实现双

排喷杆的布置方式。同时，为了保证气流的流场均匀

性，2个喷杆的大小（即中径）应当不同，大环中径应

为小环的 2倍，2个喷杆均靠 3个接头夹紧固定，其中

大环喷杆采用双接头供水，小环喷杆采用单接头供

水，具体结构如图5所示。

2.1.2.3 2种射流段参数计算

按马赫数Ma=3.5、飞行高度 H=23 km的最大状

态点计算 2种射流段的堵塞比和总压恢复系数，沿程

压力损失ΔPf为
Δp f = λ v

2

2g
L
d

（2）
式中：λ为摩擦系数；v为介质流速，m/s；g为重力加速

度，m/s2；L为直管长度，m；d为管路内径，mm。
计算结果见表2。

从表中可见，2种射流段的总压恢复系数均可满

足不小于 0.975的设计需求，直杆型射流段按单排喷

杆布置时堵塞比达到了 35.6%，是满足设计需求的最

大堵塞比要求，若堵塞比继续增大，会表现出明显的

节流特性，从而影响最终的试验效果。

2.1.3 喷嘴分布及选型

为使流场均匀，喷嘴布置应遵循等间距、均匀布

置的原则，虽然喷嘴的数量越多，可满足的流量范围

越大，但受喷杆数和安装形式的影响，喷嘴数不可能

无限多。

对于直杆型射流段，为了保证喷嘴均匀布置，设

计同一喷杆上相邻喷嘴的间距与喷杆的径向间距相

（a）侧视 （b）主视

图4 直杆型射流段

图5 圆环型射流段结构

图3 试验段与排气引射器

连接处结构

测试截面

测温预留

40

A

A

（a）侧视 （b）主视

A

A A-A

射流段

直杆型

圆环型

堵塞比/%
单排喷杆

35.6
双排喷杆

21.4/14.2
21.2

总压恢复系数/%
0.993
0.995

表2 2种射流段参数计算结果

A-A
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同，不同喷杆上相邻的 3个喷嘴呈等边三角形交错布

置。因此，根据图 4中射流段的实际结构，此射流段

最多可布置19个喷嘴。

对于圆环型射流段，为了保证喷嘴均匀布置，设

计同一喷杆上相邻喷嘴之间的距离与大环、小环 2喷
杆的中径距离相同，不同喷杆上相邻的 3个喷嘴角向

呈等边三角形交错布置，因此根据图 5中射流段的实

际结构，设计大环喷杆上均匀布置 12个喷嘴，小环喷

杆上均匀布置6个喷嘴，此射流段最多布置18个喷嘴。

按照上述喷嘴的布置方式，使用单一粒径喷嘴无

法满足全部试验所需的射流流量，因此选取了 3种成

熟度较高的喷嘴，其平均粒径分别为85、120、140 μm，
在保证射流流量的同时也可研究不同喷嘴粒径对介

质蒸发率的影响。

2.1.4 测试段设计

受试验台接口尺寸限制，同时兼顾测试能力的扩

展需求，将测试段分为前、后 2部分，并通过法兰连

接。前测试段与射流段通过法兰连接，包括 A-A、B-

B 2个测试截面，后测试段插入引射器腔体内，包括

C-C测试截面和激光测温预留截面D-D，测试段结构

如图6所示。

2.2 水系统设计

水系统主要包括水箱、供水装置、分配组件及吹

扫装置等，原理如图 7所示。其中，水箱用于存储软

化水；供水装置为软化水提供喷射压力以及流量、压

力等参数的监控接口；分配组件与供水装置通过钢丝

编制的软管相连，与射流段通过金属软管相连，从而

连通水系统与试验段；吹扫装置用于在试验前后吹扫

喷杆，避免喷嘴堵塞。

2.2.1 供水装置设计

由于射流流量设计需求偏小且跨度较大，故采用

大、小 2种型号的电动调节阀并联的形式调节射流流

量，保证流量的可调节性和稳定性。在试验时，首先

应调节大型号的调节阀至流量的 90%处；再微调小

型号的调节阀，使流量达到试验点的要求。

此外，选用合适型号的离心泵、涡轮流量计以及

满足精度要求的过滤器共同组成供水装置，为试验段

提供试验所需的射流介质。

2.2.2 分配组件设计

分配组件由分配管、射流电磁阀、吹扫电磁阀、减

压阀及相应管路和支架组成，如图 8所示。2路分配

管分别与射流段的双排喷杆对应，分配管上不用的接

头使用密封螺母封堵，2路射流电磁阀可对射流段 2
排喷杆单独控制。

图8 分配组件结构

分配管

吹扫电磁阀

吹扫连接管路减压阀

射流电磁阀

图7 水系统原理

水箱
电动调节阀

小电动调节阀

手动调节阀

回水电磁阀

流量计
射流压力通往

射流段 射流段Ⅱ截面

射流段 I截面射流电磁阀

前测试段 后测试段

B C

A B C D100700700700

气流方向

图6 测试段结构

A-A B-B

D-DC-C

22.5 ℃ 45 ℃

静压测压座4只，均布

静压测压座4只，均布

总温，总压安装座4支，均布
静压测压座4支，均布

总温，总压安装座4支，均布

45° 22.5°
22.5°

45°

钢丝编制软管

厂房供气

供水装置供水

A

总温，总压安装座4支，均布
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3 流场均匀性分析

为了验证并对比高温气体在经过 2种射流段后

的降温效果以及沿程的流场均匀性，开展基于 FLU⁃
ENT软件的温度场及压力场仿真分析。采用 κ-ε湍
流模型，选用 solid-cone喷嘴类型，粒径分布选择Ros⁃
in-Rammler分布，入口采用质量入口边界条件，出口

采用压力出口边界条件。计算工况按Ma=3.5、H=23
km的最大状态点模拟，见表3。

气体经过射流段后，整个试验段的温度场如图 9
所示。

从图中可见，上述射流装置具有较好的降温效

果，高温气体经过射流段后温度显著降低，且随着液

滴在测试段沿程的不断蒸发，液滴蒸发率逐渐提高，

沿程温度逐渐降低且温度场分布逐渐均匀，并在测试

段出口截面蒸发效果达到最佳，蒸发率可达75%左右。

对测试段出口截面的温度场和压力场进行分析，

结果如图10所示。

从图中可见，直杆型射流段的温度场和压力场分

布更加均匀，这是由于其喷嘴分布均匀且几乎覆盖了

整个喷射截面，气体来流与喷射液滴能够充分掺混所

致。此外，由压力场仿真结果可知，2种射流段的总

压恢复系数与表2中的理论计算结果基本吻合。

4 试验验证

为进一步验证高马赫数射流预冷试验装置的功

能、摸清不同工况对射流预冷效果的影响，开展了基

于直杆型射流段的射流预冷试验，试验工况见表4。

在试验时，试验装置运转良好，喷嘴性能稳定，未

发生大面积堵塞现象，表明试验段和水系统结构合

理、设计符合预期需求。

4.1 温降特性验证

在不同工况下，高温气体经过试验段各测试截面

的温度曲线如图 11所示。图中 0截面代表射流段前

进气温度/K
750

进气压力/MPa
0.25

喷射流量/（kg/s）
0.16

空气流量/（kg/s）
5.73

表3 仿真分析工况

图9 试验段内温度场

（a）直杆型 （b）圆环形

温度/K

工况

1
2
3

马赫数

2.8
3.0
3.0

射流流量/（kg/s）
0.251
0.270
0.430

喷杆布局

单/双排

单/双排

单/双排

喷射方式

逆喷

逆/顺喷

逆喷

表4 试验工况

圆环形
Z

XY直杆型

（a）温度场

温度/K

圆环形

Z
X Y

压力/Pa

直杆型

（b）压力场

图10 测试段出口截面温度场和压力场

（a）工况1

（b）工况2

7.58e+027.31e+027.04e+026.77e+026.50e+026.23e+025.96e+025.68e+025.41e+025.14e+024.87e+02
Z

X
Z

XY

7.58e+02
7.31e+02
7.04e+02
6.77e+02
6.50e+02
6.23e+02
5.96e+02
5.68e+02
5.41e+02
5.14e+02
4.87e+02

Z
XY

6.00e+03
5.11e+03
4.22e+03
3.34e+03
2.45e+03
1.57e+03
6.82e+02
-2.04e+02
-1.09e+03
-1.98e+03
-2.86e+03

Z
X Y
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端的进气截面，1～3截面分别代表测试段的 3个测试

截面A-A、B-B、C-C。

从图中可见：

（1）各工况温度曲线趋势与理论分析吻合，T3截

面实际温降略高于理论温降，这是由于喷射液滴蒸发

不完全，造成温度传感器表面积水所致；

（2）针对工况 2，单排喷杆顺喷的温降高于逆喷

的温降，与理论分析不符，分析认为这是由于顺喷的

雾化效果较差所致；

（3）针对工况 3，逆喷时单、双排喷杆的温降效果

相差不大。

此外，还进行了同工况、不同射流流量下的双排

喷嘴逆喷试验，得到T3截面的温降曲线如图12所示。

从图中可见，当试验工况恒定时，随着射流流量

的增加，T3截面的温降也随之增大，射流预冷效果也

越明显。

4.2 总压恢复系数验证

在不同工况下，分别采用单、双排喷杆时试验装

置的总压恢复系数见表5。

从表中可见，各工况下试验装置的总压恢复系数

均大于 0.975，符合表 1中的需求，且与理论计算的偏

差不超过 1%；此外，双排喷杆试验的总压恢复系数普

遍小于单排喷杆的。

4.3 流场均匀性验证

根据图 6中的各测试截面温度和压力传感器的

布置形式，通过试验结果利用ANSYS分析软件对试验

段温度场的均匀性进行验证，分析结果如图13所示。

以测试截面的稳态温度畸变作为评价指标衡量

温度场的均匀性 δ

δ = Tmax - Tmin
Tav

× 100% （3）
式中：Tmax、Tmin、Tav分别为测试截面上的最高、最低、平

均静温。

δ的计算结果见表6。

从图13和表6中可见，测试段沿程各截面的温度

逐渐降低且温度场分布逐渐均匀，与前文理论分析一

致，其中心区域的温度低于壁面附近的温度，可认为

中间区域的蒸发效果较好。

5 结束语

经验证，射流预冷试验装置总体运行良好、结构

工况

1
2
3

δ1
9.6
13.5
12.9

δ2
7.2
9.3
6.2

δ3
3.9
7.8
5.6

表6 温度场均匀性计算结果 %

6.0e+02
5.5e+02
5.0e+02
4.5e+02
4.0e+02

（a）工况1

（b）工况2

（c）工况3

6.0e+02
5.5e+02
5.0e+02
4.5e+02
4.0e+02

6.0e+02
5.5e+02
5.0e+02
4.5e+02
4.0e+02

温度/K

温度/K

温度/K

图13 不同工况下试验段的温度场

图12 T3截面温降曲线

工况

1
2
3

单排喷管

压差/kPa
1.61
1.11
1.43

试验值

0.992
0.991
0.993

理论值

0.991
0.989
0.994

双排喷管

压差/kPa
1.59
1.53
2.45

试验值

0.992
0.988
0.988

理论值

0.991
0.989
0.994

表5 单、双排喷杆总压恢复系数

（c）工况3
图11 不同工况下各测试截面的温度曲线

试验段 1截面 3截面

试验段 1截面 3截面

试验段 1截面 3截面
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设计合理，能够完成全工况下的射流预冷试验，其温

降特性和总压恢复系数符合试验预期。

目前仅开展了基于直杆型射流段的小流量射流

预冷试验，后续将更换喷嘴型号、增大射流流量，验证

不同粒径对射流预冷技术的影响，并将开展基于圆环

形射流段的射流预冷试验，对比不同喷杆布局对射流

预冷技术的影响。

本文的研究成果对中国航空领域射流预冷发动

机的研制具有指导意义，可为未来配装射流预冷发动

机飞行器的射流装置设计提供参考，但受飞行器实际

空间限制，需对射流装置的具体结构进行进一步优化

设计，使其具有体积小、质量轻的特点，以满足飞行器

空中飞行的需要。
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