
　 第 ３９ 卷第 １１ 期
２０２４ 年 １１ 月

热 能 动 力 工 程
ＪＯＵＲＮＡＬ ＯＦ ＥＮＧＩＮＥＥＲＩＮＧ ＦＯＲ ＴＨＥＲＭＡＬ ＥＮＥＲＧＹ ＡＮＤ ＰＯＷＥＲ

Ｖｏｌ. ３９ꎬＮｏ. １１
Ｎｏｖ. ꎬ２０２４

　

收稿日期:２０２４ － ０３ － ２５ꎻ　 修订日期:２０２４ － ０７ － １７
基金项目:航空发动机气动热力国防科技重点实验室基金项目(２０２３￣ＪＣＪＱ￣ＬＢ￣０６３￣０４０７)
Ｆｕｎｄ￣ｓｕｐｐｏｒｔｅｄ Ｐｒｏｊｅｃｔ:Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｋｅｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｎ Ａｅｒｏ￣Ｅｎｇｉｎｅ Ａｅｒｏ￣ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ (２０２３￣ＪＣＪＱ￣ＬＢ￣０６３￣０４０７)
作者简介:徐嘉沛(１９９９ － )ꎬ女ꎬ北京航空航天大学硕士研究生.
通信作者:李育隆(１９８７ － )ꎬ男ꎬ北京航空航天大学副教授.

文章编号:１００１ － ２０６０(２０２４)１１ － ００３０ － １０
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摘　 要:在高马赫数飞行时ꎬ进气总温过高会导致压气机性能严重恶化ꎬ射流预冷湿压缩可降低进口空气总温和压

气机压缩空气耗功ꎬ提高循环效率ꎮ 本文以跨声速压气机级 ＮＡＳＡ Ｓｔａｇｅ３５ 为研究对象ꎬ建立基于欧拉 － 拉格朗日

法的压气机气液两相三维流场计算方法ꎬ从压气机内部流场变化、轴向位置温度分布、压气机性能角度出发ꎬ研究

高速涡轮机压气机射流预冷湿压缩的性能及流动换热特性ꎮ 研究表明:在流动换热方面ꎬ射流预冷湿压缩可使叶

片前缘及叶片尾缘后高温区域的温度明显降低ꎬ激波下游的低速区减小ꎻ液滴直径的减小、喷液量的增加、飞行马

赫数的提高ꎬ均可提升压气机的降温效果ꎬ温降百分比最大范围为 １３％ ~ ２０％ ꎻ在性能方面ꎬ射流预冷湿压缩能明

显提高进口流量ꎬ降低压气机比压缩功ꎬ提升压气机效率ꎻ液滴直径越小ꎬ喷液量越大ꎬ压气机的效率越高ꎬ效率较

干压缩最大范围提高 ６％ ~１０％ ꎬ且随着马赫数的增加ꎬ液滴直径对压气机性能的影响变小ꎮ
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引　 言

目前ꎬ由于压气机效率和进口温度的限制ꎬ航空

涡轮发动机马赫数很难超过 ３ꎮ 进气高温热流是恶

化和制约涡轮发动机性能的重要因素ꎬ亟需提出一

种高效可靠的热防护手段来提升涡轮发动机性能ꎮ
其中ꎬ射流预冷技术成型快、成本低、具有更高的比

冲性能ꎬ是扩展涡轮发动机飞行包线的重要途径ꎮ
自 １９５０ 年以来ꎬ美国进行了大量的试验测试[１ － ３]ꎮ
研究人员在地面状态对 ＴＧ￣１８０ 发动机进行射流预

冷试验ꎬ发现向压气机进口注水可有效提高发动机

推力[３]ꎮ 对携带射流预冷装置的 Ｊ￣５７ 和 Ｊ￣７５ 发动

机进行高空飞行试验发现ꎬ其爬升率、最大飞行马赫

数和实际升限都有大幅度提升[４ － ５]ꎮ 此外ꎬ经试验ꎬ
装配 Ｊ￣７９ 发动机的 ＲＦ￣４Ｘ 战机的飞行包线得到了

极大程度的拓宽ꎬ具备以马赫数２. ３ 在２３ ｋｍ 高空飞

行的能力[６]ꎮ 在国内ꎬ中国航发沈阳发动机研究所

搭建了国内首套基于全尺寸的地面模拟试验系统ꎬ
验证了射流预冷技术的有效性[７]ꎮ 胡铭鑫等人[８]

设计了 １ 套基于高马赫数的射流预冷试验装置ꎬ经
试验ꎬ其温降特性等符合试验预期ꎮ 现有研究表明ꎬ
射流预冷技术可有效扩展涡轮发动机的飞行包线ꎮ

射流预冷后未蒸发的液滴进入压气机产生湿压

缩现象ꎮ “湿压缩”的概念最早由 Ｋｌｅｉｎｓｃｈｍｉｄｔ 等

人[９ － １０]提出ꎬ用于在定压比的情况下增加循环效

率ꎮ Ｆａｔｈｉｎｉａ 等人[１１] 研究证明ꎬ随着液滴温度和相

应蒸汽饱和压力的升高ꎬ液滴蒸发速率显著增大ꎮ
Ｒｕｂｅｒｔｏ 等人[１２]得出液滴的蒸发速率与相对湿度呈

线性关系、相对湿度越大蒸发速率越小的结论ꎮ
Ｒｏｕｍｅｌｉｏｔｉｓ 等人[１３] 研究发现ꎬ液滴粒径和水质量流

量(即水气比)是影响蒸发冷却的关键因素ꎮ 安利

平等人[１４]研究发现ꎬ等压比条件下湿压缩可以降低

比耗功ꎮ Ｓｕｎ 等人[１５]研究发现ꎬ越小的液滴直径越

可以有效地改善发动机性能ꎮ 罗铭聪[１６] 对压气机

进气喷雾的性能和叶栅流场进行了研究ꎬ发现在喷

雾适量、水滴颗粒尺寸较小的情况下ꎬ湿压缩后压气

机性能提升幅度较高ꎮ 朱自环等人[１７] 证明湿压缩

可以提升压气机压比ꎬ增加进气流量ꎮ 国内外研究

人员多从射流预冷湿压缩后压气机内含液滴流场特

性及液滴尺寸等单一角度对射流预冷湿压缩性能影

响进行研究ꎬ而在高速涡轮发动机实际应用环境中

来流条件极为复杂ꎬ为获得涡轮发动机实际的湿压

缩性能ꎬ亟需综合不同来流条件对压气机湿压缩及

流动换热特性进行研究ꎮ
本文从压气机内部流场变化、轴向位置温度分

布、压气机性能角度出发ꎬ考虑在高空高速的来流条

件下涡轮发动机的射流预冷湿压缩性能及流动换热

的影响因素ꎬ针对液滴直径、喷液量、来流条件 ３ 个

变量因素进行探索并总结以上变量对高速涡轮发动

机湿压缩性能及流动换热特性的影响规律ꎬ为射流

预冷湿压缩技术的发展和应用提供理论参考和技术

支撑ꎮ

１　 研究对象

本文以 ＮＡＳＡ Ｓｔａｇｅ￣３５ 跨音速压气机为研究对

象[１８]ꎬ其设计点性能参数如表 １ 所示ꎮ

表 １　 Ｓｔａｇｅ￣３５ 压气机设计点性能参数

Ｔａｂ. １ Ｐｅｒｆｅｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ Ｓｔａｇｅ￣３５ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ａｔ ｄｅｓｉｇｎ ｐｏｉｎｔ

参　 数 数　 值 参　 数 数　 值

转速 / ｒ􀅰ｍｉｎ － １ １７ １８８. ７ 轮毂比 ０. ７

整周动叶数 ３６ 流量 / ｋｇ􀅰ｓ － １ ２０. １８８

整周静叶数 ４６ 总压比 １. ８２

动叶展弦比 １. １９ 总温比 １. ２２

静叶展弦比 １. ２６ 进口总压 / Ｐａ １０１ ３２５

动叶叶高 / ｍｍ ７６. ２ 进口总温 / Ｋ ２８８. １５

静叶叶高 / ｍｍ ５４. ２ 出口静压 / Ｐａ １３８ １６４

叶顶间隙 / ｍｍ ０. ４０８ 效率 / ％ ８２. ８
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２　 数值模拟

２. １　 计算模型和网格无关性验证

通过 ＴｕｒｂｏＧｒｉｄ ＣＦＤ 软件对计算模型的几何图

形进行相应的创建和结构化网格划分ꎬ压气机的几

何模型和网格图如图 １ 所示ꎮ 采用总网格数为 ２５
万、８１ 万、１８２ 万、２６３ 万和 ３４７ 万的 ５ 套网格方案

计算ꎬ网格无关性验证如图 ２ 所示ꎮ 由图 ２ 可知ꎬ当
网格总数达到 １８２ 万之后ꎬ压气机比压缩功的波动

范围在 ０. １％以内ꎬ满足计算要求ꎮ

图 １　 压气机几何模型及网格图

Ｆｉｇ. １ Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｇｒｉｄｓ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

图 ２　 网格无关性验证

Ｆｉｇ. ２ Ｇｒｉｄ ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

本文基于 ＡＮＳＹＳ ＣＦＸ 软件ꎬ采用欧拉 －拉格朗

日法对压气机内部气液两相流动过程进行计算ꎬ水
蒸气与空气共同组成连续相ꎬ液滴颗粒作为离散相ꎬ
根据质量、动量和能量守恒定律可建立连续(离散)
相控制方程ꎮ 在水滴蒸发模型的基础上ꎬ利用有限

体积元法对相控制方程进行离散ꎬ通过雷诺平均

(Ｒｅｙｎｏｌｄｓ Ａｖｅｒａｇｅｄ Ｎａｖｉｅｒ￣ＳｔｏｋｅｓꎬＲＡＮＳ)方程的源

相实现离散相和连续相的双向耦合ꎮ 为了提高计算

的稳定性ꎬ在高雷诺数时选用标准 ｋ － ε 湍流模型ꎬ
在低雷诺数时选取 Ｓｃａｌａｂｌｅ 壁面函数法ꎬ该方法计

算量少、准确性高ꎬ在工程计算中应用广泛ꎬ其有效

性已在相关研究中得到验证[１９ － ２０]ꎮ
液滴蒸发模型由 Ａｎｔｏｉｎｅ 方程[２１]确定饱和蒸汽

压力ꎬ进而确定液滴的蒸发速率ꎮ 液滴在压气机中

的蒸发强度受温度和压力影响ꎬ按蒸发强弱不同ꎬ可
以分为沸腾态的强制对流蒸发和未饱和态的自然

对流蒸发ꎮ 饱和蒸汽压力 Ｐｓａｔ 通常由 Ａｎｔｏｉｎｅ 方程

确定:

ｌｏｇ１０ｐｓａｔ ＝ Ａ － Ｂ
Ｔ ＋ Ｃ － ２７３. １５ (１)

式中:ＡꎬＢꎬＣ—液滴蒸发经验系数ꎻＴ—主流工质的

温度ꎮ
根据颗粒温度与沸点的相对大小ꎬ采用不同的

质量传输公式计算液滴的蒸发速率ꎮ 当液滴温度高

于沸点时ꎬ蒸发速率由强制对流换热决定ꎬ传质方

程为:
ｄｍｐ

ｄｔ ＝ －
πｄｐλＮｕ(Ｔ － Ｔｐ)

ｈｆｇ
(２)

式中:
ｄｍｐ

ｄｔ —液滴蒸发速率ꎻｄｐ—液滴颗粒的直径ꎻ

Ｔｐ—液滴的温度ꎻλ—连续相的热传导率ꎻＮｕ—努塞

尔数ꎻｈｆｇ—液相蒸发潜热ꎮ
当液滴温度低于沸点温度时ꎬ传质方程为:
ｄｍｐ

ｄｔ ＝ πｄｐ ρｖＤｖＳｈ
Ｍｖ

Ｍ ｌｏｇ(
１ － ｆｐ
１ － ｆ ) (３)

式中: ρｖ—水蒸气密度ꎻＤｖ—连续相中水蒸气的动

态扩散系数ꎻＭｖ—连续相中水蒸气的摩尔质量ꎻＭ—
连续相中混合气体的摩尔质量ꎻ ｆｐ—液滴颗粒的摩

尔分数ꎻ ｆ—气态颗粒的摩尔分数ꎻＳｈ—舍伍德数ꎬ
可以根据经验关联式获得:

Ｓｈ ＝ ２ － ０. ６Ｒｅ０. ５ ( μ
ρｖＤｖ

)
１ / ３

(４)

式中:μ—动力粘度ꎮ
在液滴喷射过程中ꎬ在远离喷嘴的下游区域ꎬ若

液滴的加速方向与密度梯度方向不一致ꎬ会在液滴表

面生产 ＲＴ 扰动ꎬ从而引起液滴二次破碎ꎬ故选用基

于增强泰勒类比破碎模型(Ｅｎｈａｎｃｅｄ Ｔａｙｌｏｒ Ａｎａｌｏｇｙ
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ＢｒｅａｋｕｐꎬＥＴＡＢ)和泰勒比破碎模型(Ｔａｙｌｏｒ Ａｎａｌｏｇｙ
ＢｒｅａｋｕｐꎬＴＡＢ) 的气动力二次破碎模型 ( Ｃａｓｃａｄｅ
Ａｔｏｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ ＢｒｅａｋｕｐꎬＣＡＢ)对液滴破碎后的子液

滴粒径进行研究[２２ － ２３]ꎮ 两相流动中ꎬ液滴碰壁反弹

作用的切向和法向系数都设为 ０. ５ꎬ仿真计算的收

敛判据为残差值小于 １０ － ６ꎮ
为验证数值计算方法的可靠性ꎬ在标准大气

(２８８. １５ Ｋꎬ１０１ ３２５ Ｐａ)进口无喷液条件下ꎬ对设计

转速 １７ １８８. ７ ｒ / ｍｉｎ 下 ＮＡＳＡ Ｓｔａｇｅ￣３５ 的干压缩流

场进行计算ꎬ获得压气机特性线如图 ３ 所示ꎮ 由图

３ 可知ꎬ仿真所得结果与试验数据相似ꎬ可以认为本

文的计算方法能够较好地模拟 ＮＡＳＡ Ｓｔａｇｅ￣３５ 的压

缩过程ꎮ

图 ３　 实验和数值模拟特性线

Ｆｉｇ. ３ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｌｉｎｅｓ ｏｆ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

２. ２　 湿压缩效率定义

在评价压气机湿压缩效率时ꎬ由于射流预冷湿

压缩时压气机内部流动为气液两相流动ꎬ气相工质

为空气与水蒸气的混合气体ꎬ引入等熵效率 ηｉ 的计

算方法[２４]为:

ηｉ ＝
Ｎｗꎬｉ

Ｎｗ
(５)

Ｎｗ ＝ πｎＭ
３０ｍ􀅰ｏ

(６)

Ｎｗꎬｉ ＝ (１ － ωｖ)Ｎａꎬｉ ＋ ωｖＮｖꎬｉ (７)

Ｎａꎬｉ ＝ ｃｐꎬａＴ∗
ｉｎ

ｐ∗
ｏｕｔ

ｐ∗
ｉｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

γａ－１
γａ － １[ ] (８)

Ｎｖꎬｉ ＝ ｃｐꎬｖＴ∗
ｉｎ

ｐ∗
ｏｕｔ

ｐ∗
ｉｎ

æ

è
ç

ö

ø
÷

γｖ－１
γｖ － １[ ] (９)

式中:ＮｗꎬｉꎬＮｗ—等熵、实际压缩功ꎻｍ˙ｏ—出口质量流

量ꎻωｖ—出口水蒸气质量分数ꎻｎ—转速ꎻＭ—扭矩ꎻ
ＮａꎬｉꎬＮｖꎬｉ—空气、水蒸气等熵压缩功ꎻ ｃｐꎬａꎬ ｃｐꎬｖ—空

气、水蒸气比定压热容ꎻＴ∗
ｉｎ —进口空气总温ꎻ ｐ∗

ｉｎ ꎬ

ｐ∗
ｏｕｔ—进、出口总压ꎻγａꎬγｖ—空气、水蒸气比热比ꎮ

２. ３　 边界条件

为了节省计算资源ꎬ选用单通道进行数值模拟ꎮ
本文中运动区域和静止区域同时存在ꎬ压气机动静

叶交界面处也存在比较大的扰动ꎬ作为稳态计算问

题ꎬ动静叶交界面选用 Ｓｔａｇｅ ( ｍｉｘｉｎｇ￣ｐｌａｎｅ) 方案ꎮ
在叶栅进出口区ꎬ沿叶栅方向应满足周期性边界条

件ꎮ 假定壁面边界条件为绝热无滑移ꎬ数值模拟边

界条件为进口给定总温、总压、来流方向(轴向进

气)以及液滴喷洒条件ꎬ出口给定 ＮＡＳＡ Ｓｔａｇｅ￣３５ 压

气机试验设计点对应的静压ꎮ
以文献[２５]的飞行包线图为依据确定所计算

马赫数对应的飞行高度ꎬ选定 ３ 种不同飞行工作点

１ ~ ３ꎬ即 １３ ｋｍ、Ｍａ ＝ ２ꎬ１８ ｋｍ、Ｍａ ＝ ３ 和 ２２ ｋｍ、
Ｍａ ＝ ４ꎮ 根据国际标准大气简表可知上述 ３ 个飞行

工作点高空的大气参数ꎬ通过相似参数推导出压气

机转速ꎬ再采用进气道边界参数推导公式[２６] 计算进

而得出压气机进口总温、总压ꎮ 通过不断调节获得

与压气机设计点折合流量相同时的背压参数ꎬ从而

得到压气机在 ３ 个飞行工作点模拟高空高温进气的

边界条件ꎬ比较不同来流条件下射流预冷湿压缩对

压气机性能的影响ꎮ 计算得出边界条件如表 ２
所示ꎮ

表 ２　 仿真边界条件

Ｔａｂ. ２ Ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ ｏｆ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

工作点
进口总温 /

Ｋ

进口总压 /

Ｐａ

转速 /

ｒ􀅰ｍｉｎ － １

出口背压 /

Ｐａ

１ ３９０. １ １２９ ７３３. ４ ２０ ０００. ２ １８８ ８００

２ ６０６. ９ ２７７ ８５０. ７ ２４ ９４５. ５ ４０６ ４００

３ ９１８. ５ ６１４ ２０３. ３ ３０ ６８７. ６ ９０４ ３５０

３　 结果及讨论

随着雾化技术的发展ꎬ液滴直径已达到１０ μｍ 以

下[２７]ꎬ喷液直径根据文献[２７ － ３１]选择 １ꎬ２ꎬ５ꎬ１０ 和

１５ μｍꎬ质量流量选择为干压缩时入口主流质量流
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量的 ０ꎬ１％ ꎬ２％ 和 ４％ ꎬ液滴温度为 ３００ Ｋꎮ 改变

上述喷液条件并从压气机内部流场变化、轴向位置

温度分布、压气机性能角度出发ꎬ研究高速涡轮机

压气机内射流预冷湿压缩的性能及流动换热

特性ꎮ
３. １　 射流预冷湿压缩对流场的影响

图 ４ 为 Ｍａ ＝２、５０％叶高处温度分布云图ꎮ 由图

４ 可知ꎬ对于跨音速压气机ꎬ多因素耦合扰动形成激

波后气体温度升高ꎬ在动叶吸力面处存在一个狭窄的

高温区域ꎮ 射流预冷湿压缩中液滴相变吸热能有效

抑制高温区的产生ꎬ有明显降低流场的静温效果ꎮ 随

着喷液量的增加及液滴直径的减小ꎬ液体对气流的冷

却作用更加明显ꎬ在叶片前缘及尾缘后的温度明显

降低ꎮ

图 ４　 Ｍａ ＝２、５０％叶高处温度分布云图

Ｆｉｇ. ４ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｔ ５０％ ｓｐａｎ ａｌｏｎｇ
ｔｈｅ ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ ａｔ Ｍａ ＝２

图 ５ 为 Ｍａ ＝２、９８％叶高处温度分布云图ꎮ 比较

图 ４ 和图 ５ 发现ꎬ受到尾缘分离和叶顶泄漏的影响ꎬ
流道中间和叶片吸力面上的温度上升较快ꎬ射流预冷

湿压缩后降温幅度最大的区域位于叶顶处ꎮ 该现象

一方面是由于动叶高速旋转造成的离心作用导致大

量水滴聚集在叶顶处ꎬ另一方面是由于叶顶的温度高

于叶根处ꎬ使得叶顶处水滴蒸发的速度较快ꎬ导致喷

水后在 ９８％叶高处激波下游的温度降低较 ５０％叶高

处更加明显ꎮ
图 ６ 为 Ｍａ ＝２、９８％叶高处马赫数云图ꎮ 由图 ６

可知ꎬ喷水后压气机动叶前马赫数有明显提升ꎬ随着

喷液量的增加ꎬ动叶区域内气流流速明显提高ꎬ激波

位置更加后移ꎮ 干压缩时激波下游存在低速区且范

围几乎延伸到叶片尾缘ꎮ 射流预冷湿压缩可以改变

激波的形状ꎬ使激波向下游运动ꎬ令激波下游的低速

区减小ꎮ

图 ５　 Ｍａ ＝２、９８％叶高处温度分布云图

Ｆｉｇ. ５ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｔ ９８％ ｓｐａｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ
ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ ａｔ Ｍａ ＝２

　 　

图 ６　 Ｍａ ＝２、９８％叶高处马赫数云图

Ｆｉｇ. ６ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｔ ９８％ ｓｐａｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ
ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ ａｔ Ｍａ ＝２

图 ７ 为 Ｍａ ＝２、５０％叶高处马赫数云图ꎮ 从转子

叶片附近马赫数来看ꎬ较高的流速在动叶末端形成了

一个低马赫涡ꎬ气流速度迅速减小ꎮ 射流预冷湿压缩

可以增加叶片附近激波后低马赫数区域和转子后缘

附近的流动分离ꎬ液滴直径越小ꎬ喷液量越大ꎬ流动分

离趋势越明显ꎮ

图 ７　 Ｍａ ＝２、５０％叶高处马赫数云图

Ｆｉｇ. ７ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ｃｏｎｔｏｕｒｓ ａｔ ５０％ ｓｐａｎ ａｌｏｎｇ ｔｈｅ
ｂｌａｄｅ ｈｅｉｇｈｔ ａｔ Ｍａ ＝２

３. ２　 射流预冷湿压缩对轴向位置温度分布的影响

射流预冷湿压缩过程中ꎬ气体、液滴以及液滴蒸
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发后气体掺混形成的两相流的质量、动量及热量交换

较为复杂ꎬ且会对压缩过程产生影响ꎬ因此需要进一

步分析射流预冷湿压缩对轴向位置温度分布的影响

规律ꎮ 质量平均后不同马赫数下轴向位置温度随喷

液量和液滴直径的变化如图 ８ 和图 ９ 所示ꎮ 轴向位

置定义为压气机进口至此点的长度与压气机总长度

的比值ꎮ

图 ８　 直径为 １０ μｍ、不同马赫数下轴向位置

温度随喷液量变化图

Ｆｉｇ. ８ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｗｉｔｈ ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ ｆｌｏｗ
ｒａｔｅ ｏｆ ａｘｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｔ ｄｉａｍｅｔｅｒ ｏｆ １０ μｍ ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

图 ９　 喷液量为 ２％、不同马赫数下轴向位置

温度随液滴直径变化图

Ｆｉｇ. ９ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｄｉａｇｒａｍｓ ｏｆ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｗｉｔｈ ｄｒｏｐｌｅｔ

ｄｉａｍｅｔｅｒ ｏｆ ａｘｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｔ ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ ｆｌｏｗ ｒａｔｅ ｏｆ

２％ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

由图 ８ 可以看出ꎬ干压缩及不同喷液条件下射流

预冷湿压缩的轴向温度沿轴向变化趋势基本一致ꎮ

干压缩过程中从转子进口至转子叶片前的温度沿轴

向变化趋势平缓ꎬ气流在动叶前缘附近ꎬ即相对轴向

位置 ０. ６ 处经过激波后温度迅速上升ꎬ然后经过静叶
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出口后温度逐渐降低ꎬ趋于平缓ꎮ 喷入液滴对压缩过

程的降温效果明显ꎬ由于液滴蒸发ꎬ进口气流在接触

叶片前已经被冷却ꎬ气流温度降低ꎮ 随着液滴与气流

一起通过叶片通道并开始接触叶片前缘ꎬ叶片对蒸汽

做功ꎬ气流温度升高ꎬ液滴继续蒸发ꎬ因此气流在动叶

前缘附近ꎬ即轴向位置 ０. ６ 处较干压缩时温度上升幅

度明显降低ꎮ 随着喷液量的增加ꎬ液滴蒸发量增大ꎬ

温度降低ꎬ通道内降温效果更好ꎻ随着马赫数的增加ꎬ

喷液量变化对温度的影响更显著ꎬ在高马赫数下ꎬ气

流温度更高ꎬ液滴蒸发速率提高ꎬ冷却效果更好ꎬ尤其

体现在相对轴向位置 ０. ６ 前即动叶前ꎬＭａ ＝２ 时的降

温幅度为 ７％ꎬＭａ ＝４ 时的降温幅度为 １３％ꎮ

由图 ９ 可以看出ꎬ液滴直径越小ꎬ温度降低幅度

越大ꎬ然而随着马赫数的增加ꎬ在液滴直径为 １ ~

１５ μｍ时ꎬ液滴直径变化对温度降低的影响越来越

小ꎮ 随着马赫数增加ꎬ来流温度升高ꎬ与液滴温差变

大ꎬ蒸发速率加快ꎬ大尺寸的液滴直径也能实现较好

的降温效果ꎮ

为分析造成以上现象的原因ꎬ对不同液滴直径下

喷液的蒸发情况进行了探究ꎮ 图 １０ 为 １％喷射量、不

同马赫数情况下轴向位置蒸发百分比随液滴直径的

变化ꎮ 可以看出ꎬ在转子进口至动叶区域ꎬ水蒸气含

量逐渐上升ꎬ液滴直径越小ꎬ液滴蒸发百分比越大ꎬ水

蒸气含量越多ꎬ液滴蒸发吸热量越大ꎬ温度降低幅度

越大ꎬ与图 ９ 该区域中气体温度的下降趋势相对应ꎮ

在动叶前缘附近即相对轴向位置 ０. ６ 处ꎬ叶片加速了

液滴与空气的掺混及蒸发ꎬ液滴蒸发速率加快ꎬ温度

下降的幅度提高ꎮ 其中ꎬ液滴直径为１ μｍ、喷液量

１％时液滴在动叶前已经完全蒸发ꎬ后续水蒸气蒸发

百分比不再变化ꎮ 当液滴直径增大时可以看到ꎬ液滴

的蒸发过程有着明显的变化ꎬ液滴的蒸发速率随着液

滴直径的增大逐渐降低ꎬ大液滴直径下ꎬ液滴在压缩

过程中持续蒸发ꎮ 由图 １０ 还可以看出ꎬ随着马赫数

的增加ꎬ直径为 １ 和 ２ μｍ 的喷入液滴完全蒸发的位

置前移ꎬ液滴的蒸发速率也随马赫数的增大而增大ꎬ

液滴直径为 １５ μｍ 时ꎬ也能有较好的蒸发效果ꎮ 当

Ｍａ ＝４ 时ꎬ喷入直径为 １５ μｍ 的液滴也能在压气机内

完全蒸发ꎮ

图 １０　 喷液量为 １％、不同马赫数情况下轴向位置

蒸发百分比随液滴直径变化

Ｆｉｇ. １０ Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎ ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ ｗｉｔｈ
ｄｒｏｐｌｅｔ ｄｉａｍｅｔｅｒ ｏｆ ａｘｉａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｔ ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ ｆｌｏｗ

ｒａｔｅ ｏｆ １％ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ

３. ３　 射流预冷湿压缩对压气机性能影响

图 １１ 为马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为

１ꎬ５ 和 １５ μｍ 时压气机的总压比ꎮ 可以看出ꎬ当马赫

数为 ２、喷液量在 ２％以内及马赫数为 ３ 和 ４、喷液量

为 １％ ~４％时ꎬ总压比随着喷液量增加及液滴直径

的减小而增加ꎮ 当 Ｍａ ＝ ２ 时总压比最大可达 １􀆰 ９４ꎬ
Ｍａ ＝４ 时总压比最大可达１. ９６ꎬ且总压比随喷液量增
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加的变化量逐渐变小ꎬ马赫数越大ꎬ总压比增量减小

的越慢ꎮ 而当Ｍａ ＝２、喷液量大于２％时ꎬ压气机总压

比随着喷液量的增加及液滴直径的增大而减小ꎮ

图 １１　 马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为 １ꎬ５ 和
１５ μｍ时、压气机总压比图

Ｆｉｇ. １１ Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｒａｔｉｏ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ａｔ
ｄｒｏｐｌｅｔ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ １ꎬ ５ ａｎｄ １５ μｍ ｕｎｄｅｒ Ｍａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｆ ２ꎬ ３ ａｎｄ ４

图 １２ 为马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为

１ꎬ５ 和 １５ μｍ 时压气机出口总温温降百分比ꎮ

图 １２　 马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为 １ꎬ５ 和
１５μｍ时压气机出口总温温降百分比

Ｆｉｇ. １２ Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ａｔ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｏｕｔｌｅｔ ａｔ ｄｒｏｐｌｅｔ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ １ꎬ５ ａｎｄ

１５ μｍ ｕｎｄｅｒ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｆ ２ꎬ３ ａｎｄ ４

可以看出ꎬ液滴直径越小ꎬ蒸发速率较快ꎬ喷液量

越大ꎬ液滴蒸发量越多ꎬ压气机出口总温降低程度越

大ꎮ Ｍａ ＝ ２ 时压气机出口总温较干压缩可降低

２０％ꎬＭａ ＝４ 时压气机出口总温降低 １３％ꎮ 在Ｍａ ＝ ２
时ꎬ喷液量越大ꎬ液滴直径对压气机出口温降百分比

的影响越大ꎮ 随着马赫数增大ꎬ液滴直径增大至

１５ μｍ时ꎬ也能有较好的蒸发效果ꎮ 因此ꎬ液滴直径

对压气机出口温度造成的影响变小ꎬ在高马赫数飞行

时ꎬ使用较大液滴直径进行射流预冷湿压缩同样能达

到抑制气流温升的效果ꎮ
图 １３ 为马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为

１ꎬ５ 和 １５ μｍ 时压气机进口质量流量增加百分比ꎮ
可以看出ꎬ压气机进口质量流量随液滴直径减小和喷

液量增加而增大ꎬ随喷液量的增加ꎬ压气机进口质量

流量的增大幅度逐渐变小ꎮ Ｍａ ＝ ２ 时压气机进口质

量流量较干压缩可增加 ２１％ ꎬＭａ ＝４ 时压气机进口质

量流量增加 １５％ ꎮ 随着马赫数的增加ꎬ液滴直径对

压气机进口质量流量的影响逐渐变小ꎮ 液滴直径较

小时有更好的蒸发效果ꎬ而较大的喷液量导致更多的

液滴蒸发吸热ꎬ两种方式均可使压气机内气流充分降

温冷却ꎬ从而增大压气机进口质量流量ꎬ提升压气机

的流通能力ꎮ

图 １３　 马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为 １ꎬ５ 和
１５ μｍ时压气机进口质量流量增加百分比

Ｆｉｇ. １３ Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ ｏｆ ｍａｓｓ ｆｌｏｗ ｒａｔｅ ｉｎｃｒｅａｓｅ ａｔ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｉｎｌｅｔ ａｔ ｄｒｏｐｌｅｔ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ １ꎬ５ ａｎｄ

１５ μｍ ｕｎｄｅｒ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｆ ２ꎬ３ ａｎｄ ４

图 １４ 为马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为

１ꎬ５ 和 １５ μｍ 时压气机比压缩功减小百分比ꎮ 可以

看出ꎬ随液滴直径的减小及喷液量的增大ꎬ压气机的

比压缩功减小ꎬ且随着喷液量的增大ꎬ比压缩功减小

的斜率变小ꎮ 这是由于射流预冷湿压缩后ꎬ液滴进入

进气道蒸发吸热ꎬ进气气流比焓减小ꎬ造成压气机比

压缩功降低ꎮ 液滴直径越小、喷液量越大ꎬ压气机内

降温冷却效果越好ꎬ气流比焓越小ꎬ因此压气机比压

缩功更低ꎬ对压气机总体性能有更好的改善效果ꎮ 但

随着喷液直径增大ꎬ液滴蒸发速率减小ꎬ有一定量未

蒸发液滴作用在叶片上ꎬ增加了叶片扭矩ꎬ进而增大

了压缩耗功ꎮ 随着马赫数的增大ꎬ液滴蒸发更为充
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分ꎬ液滴直径对压气机比压缩功减少百分比影响变

小ꎬ高马赫数时采用较大液滴射流预冷湿压缩同样也

可实现同样比压缩功百分比值减小的情况ꎮ

图 １４　 马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为

１ꎬ５ 和 １５ μｍ时压气机比压缩功减小百分比

Ｆｉｇ. １４ Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ ｏｆ ｓｐｅｃｉｆｉｃ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ ｗｏｒｋ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ａｔ ｄｒｏｐｌｅｔ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ １ꎬ５ ａｎｄ １５ μｍ

ｕｎｄｅｒ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｆ ２ꎬ３ ａｎｄ ４

图 １５ 为马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为

１ꎬ５ 和 １５ μｍ 时压气机效率ꎮ

图 １５　 马赫数分别为 ２ꎬ３ 和 ４、液滴直径分别为

１ꎬ５ 和 １５ μｍ时压气机效率

Ｆｉｇ. １５ Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ａｔ ｄｒｏｐｌｅｔ ｄｉａｍｅｔｅｒｓ ｏｆ
１ꎬ ５ ａｎｄ １５ μｍ ｕｎｄｅｒ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒｓ ｏｆ ２ꎬ ３ ａｎｄ ４

可以看出ꎬ射流预冷湿压缩会提升压气机效率ꎮ
随着液滴直径的减小ꎬ压气机的效率增加ꎮ 随着喷液

量的增加ꎬ压气机的效率增加ꎬ但压气机效率增加的

幅度变小ꎮ Ｍａ ＝ ２ 时压气机效率较干压缩最大提高

１０％ ꎬＭａ ＝４ 时较干压缩最大提高 ６％ꎮ 随着马赫数

的增加ꎬ液滴直径对压气机效率造成的影响逐渐减

小ꎬ且马赫数越大ꎬ随喷液量的增加ꎬ压气机效率增加

幅度变小的现象更加明显ꎮ

４　 结　 论

基于对高速涡轮发动机射流预冷湿压缩性能及

流动换热的研究ꎬ主要得到结论如下:
(１)随着喷液量的增加、液滴直径的减小及马赫

数的增大ꎬ喷液对气流的冷却作用更加明显ꎬ在叶片

前缘及尾缘后的高温区域温度明显降低ꎬ射流预冷湿

压缩的降温效果更好ꎻ射流预冷后ꎬ压气机动叶前马

赫数有明显提升ꎬ随喷液量的增加、液滴直径的减小

及马赫数的增大ꎬ动叶域内整体流速明显提高ꎮ
(２)在动叶和静叶区域ꎬ液滴蒸发速率加快ꎬ因

为此处叶片加速了液滴与空气的掺混及蒸发ꎻ液滴直

径越小ꎬ喷液量越大ꎬ液滴的蒸发速率越快ꎬ温度下降

的幅度越大ꎻ随着马赫数的增加ꎬ在液滴直径为 １ ~
１５ μｍ时ꎬ液滴直径变化对温度降低的影响越来越小ꎮ

(３)射流预冷湿压缩会增加压气机的进口质量

流量、提高压气机总压比、降低比压缩耗功、提高压

气机的效率ꎬ且随液滴直径减小及喷液量的增大ꎬ压
气机性能提升更高ꎬ压气机效率较干压缩最大范围

提高 ６％ ~１０％ ꎻ随着马赫数增大ꎬ液滴直径的变化

对射流预冷湿压缩性能的影响程度减小ꎮ
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