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利用 EN SAA P 程序计算喷管超音段壁面
排气引射冷却系统性能与分析
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摘要: 在基线发动机性能计算的基础上,利用引射喷管抽吸特性和二次流进气系统的流量平衡技术,研究并

提出了一种多缝引射喷管方案,用于降低喷管超音段壁面的温度,并开发出多缝引射喷管尺寸与分析程序

EN SAA P。利用该计算程序,可分别计算设计条件下和非设计条件下的冷却空气流量和安装多缝引射喷管后

所造成的安装推力损失,以及安装多缝引射喷管对发动机重量和飞机航程的影响。本项研究为发展具有低可

探测性的先进发动机排气系统提供了可行的冷却方案和设计基础。
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1　引　言

　　在现代战争中,利用飞机红外特征信号进行

目标识别与跟踪已相当普遍。对于从飞机后向或

侧向攻击的红外制导导弹来说,飞机发动机热部

件及尾喷流辐射是主要的红外跟踪目标。为了实

现作战飞机的高机动性和低可探测性,在设计中

需要综合考虑推进系统性能和红外隐身特性的优

劣,即在满足飞机红外特性需要的同时,付出尽量

少的推进系统性能损失代价。

对发动机热部件的红外辐射来说,热部件的

温度是最重要的。因为热部件的红外辐射强度跟

热部件的温度成 5～ 8次方的关系,跟热部件的面

积成线性关系。有关研究表明,在不同的观测角度

范围内,不同部件对排气系统红外辐射的贡献是

不一样的。当观测角度比较小 (0°≤Α≤20°)时,主

要的红外辐射源是中心锥和涡轮; 当观测角度比

较大 (20°≤Α≤70°)时,主要的红外辐射源是喷管

超音段壁面。因此,降低喷管超音段壁面的温度,

对于降低飞机发动机腔内热部件的红外辐射是十

分重要的。

本文在参考有关理论和试验研究[1～ 4 ]的基础

上,研究并提出了一种多缝引射喷管方案,用于降

低喷管超音段壁面的温度,并利用引射喷管抽吸

特性和二次流进气系统的流量平衡技术,开发出

多缝引射喷管尺寸与分析程序 EN SAA P (E jceto r

N ozzle Sizing and A nalysis P rogram ) , 用以确定

多缝引射喷管及其进气系统的尺寸,计算设计条

件下和非设计条件下的冷却空气流量和安装多缝

引射喷管后所造成的安装推力损失,为发展具有低

可探测性的先进发动机排气系统提供可行的冷却方

案和设计基础。多缝引射喷管方案及 EN SAA P 程

序设计原理与计算方法详见文献[ 1, 2 ]。

2　多缝引射喷管方案

　　对于多缝引射喷管所用的冷却空气,有两种

进气方案可供选择。一是采用辅助进气道 (即猫耳

朵)进气,二是从飞机主进气道进气。但不管采用

那种进气方式都要提供相应的进气道特性试验数

据。若采用主进气道进气的方式,将涉及到气流在

冷却气路和发动机主流之间分配及有关损失等复

杂的问题。若采用辅助进气道方式,则概念比较清

楚,能够更清楚地说明二次流系统的设计过程。因

此本文采用辅助进气道方式进行分析和研究,具



图 1　多缝引射喷管方案及气动特性

体方案见图 1。图 1中W P 为主流的流量,W S 为

二次流流量; P
3
P 及 T

3
P 为主流的总温和总压, P

3
S

及 T
3
S 为二次流的总温和总压; A 8 及A 9 分别为

喷管的喉道面积和出口面积; w s 是二次流的折合

流量比,其定义为: w s=
W S

W P
× T 3

S öT 3
P。图 1 下

方的 3个图分别表示了辅助进气道特性,扩压段

特性和引射喷管的抽吸特性,表示了二次流系统

的基本特性。

在这一方案中,用于冷却喷管和尾喷流的空

气直接来自大气,而不是来自风扇或压气机后的

引气,其温度要比风扇或压气机后的空气总温低

得多,同时二次流的压力也偏低。这也正是本方案

的最大特点,它依赖于引射喷管的抽吸特性,才能

将空气引入喷管主流中。

3　EN SAA P 程序

　　EN SA A P 程序由设计问题计算和非设计问

题计算两大部分组成,具体分为基线发动机非安

装性能计算、基线发动机安装性能计算、多缝引射

喷管的推进系统计算、设计问题计算和非设计问

题计算 5个模块。EN SA A P 程序模块构成如图 2

所示。

EN SA A P 程序的计算任务为利用基线发动

机非安装性能模型,确定多缝引射喷管及其进气

系统的尺寸,分别计算基线的推进系统和安装多

缝引射喷管后推进系统的性能,评估安装多缝引

射喷管后所造成的安装推力损失、以及对发动机

重量和飞机航程的影响。基线发动机非安装性能

及安装性能计算方法详见文献[ 5 ],本文采用的计

图 2　EN SA A P 程序模块构成

算模型及计算方法都是在基线发动机非安装性能

及安装性能计算方法基础上发展而成的。

3. 1　设计问题计算部分

　　多缝引射喷管设计过程是以选定设计点的高

度H ,马赫数M a,发动机工作状态 PS 等参数,按

照冷却要求流量确定引射喷管的有关几何参数

(包括辅助进气道的喉道面积A th和缝的宽度 h 和

数目 n)。在设计过程中还应该考虑喷管缝在喷管

壁上的分布情况,而喷管缝的分布是根据冷却需

要来设计的,一般要根据实验和红外特性的分析

来确定。在本文的研究过程中,假定喷管上的缝是

沿喷管轴向均匀分布的,且在全周向开缝。在设计

计算过程中, EN SA A P 执行了以下任务: (1)基

线发动机数据的输入; (2)按设计点飞行状态计算

大气数据; (3)根据来流马赫数和二次流流量确定
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辅助进气道的总压恢复系数; (4)根据二次流流量

确定二次流通道的扩压段损失; (5)根据 ΠN , A 8ö

A 9, A 8 等数据确定引射喷管的二次流压比 P 3
S ö

P 3
P ; (6)根据二次流流量和一系列喷管缝的宽度

确定相应的辅助进气道的尺寸; (7)结合推力计算

模块计算的推力损失情况,按推力损失最小进行

优化,确定引射喷管缝和辅助进气道的尺寸。

3. 2　非设计问题计算部分

　　确定了多缝引射喷管冷却系统在一定的冷却

要求和飞行状态下的尺寸后,下一步就要以上一

节设计点的数据为依据,确定在其它飞行状态下

的冷却流量和安装推力损失情况。在这一过程中,

当飞行状态改变时, 利用 EN SA A P 程序对流量

进行迭代,从而得出在非设计状态下的二次流流

量比,并得出安装推力的损失情况。在进行非设计

计算时,其基本过程与 3. 1 节所阐述的设计计算

过程类似,二者的主要不同之处在于非设计计算

时把二次流流量作为调整对象,以达到辅助进气

道供气压力与引射喷管抽吸压力的平衡。

4　多缝引射喷管实例计算及分析

　　为了详细研究多缝引射喷管对飞机推进系统

性能的影响,本文利用 EN SA A P 程序,在基线发

动机性能计算的基础上,进行了装有多缝引射喷

管推进系统的设计计算和推进系统性能的评估。

4. 1　设计计算

　　根据对典型飞机飞行任务的分析,认为飞机

亚声速巡航和超声速巡航是两个重要的飞行状

态,也是对飞机红外隐身性能要求较高的状态,因

此,在设计过程中把这两个状态作为设计状态。具

体参数如下:

设计状态 1:　　飞行马赫数M a = 019

飞行高度H = 11 km

PS = 3 (军用状态)

设计状态 2:　　飞行马赫数M a = 115

飞行高度H = 11 km

PS = 3 (军用状态)

　　成功的设计要求在以上两种状态下,在满足

冷却要求的前提下,安装推力损失为最小。根据有

关的资料[1, 2 ]和喷管冷却效果的要求,本文确定采

用的冷却水平分别为:

冷却水平 1: w s = 0102

冷却水平 2: w s = 0104

冷却水平 3: w s = 0106

　　在设计计算时,还应根据喷管壁和尾喷流的

冷却需要来确定喷管缝的分布情况。在本例中,为

了利用参考文献[ 1 ]的数据,采用了和有关资料相

一致的喷管缝沿轴向均布的方案,喷管缝的数目

为 1～ 4。

图 3　辅助进气道尺寸—设计状态 1

图 4　辅助进气道尺寸—设计状态 2

图 5　安装推力损失—设计状态 1

根据所设定的冷却水平,给定一系列喷管缝

宽度。对每一个给定的喷管缝宽度, EN SA A P 通

过对进气道喉道面积的迭代来求得该缝宽度下的
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表 1　最优的喷管缝和进气道尺寸设计点参数

设计点参数 w s 喷管缝宽度öcm 进气道面积A thöm 2 安装推力损失

M a= 019

H = 11 km

冷却水平 1

冷却水平 2

冷却水平 3

0102

0104

0106

21540

41826

71239

0104844

0111624

0117437

- 0101366

- 0102087

- 0103246

M a= 115

H = 11 km

冷却水平 1

冷却水平 2

冷却水平 3

0102

0104

0106

11397

21794

41064

0102107

0104215

0106576

- 0101851

- 0102303

- 0102553

进气道尺寸,最终可以得到一系列的进气道喉道

尺寸,有关结果如图 3,图 4所示。

与此同时,对应每一个喷管缝的宽度,要计算

相应的安装推力的损失,而最好的进气道ö喷管缝
的组合通过喷管缝宽度与推力损失的关系图 (如

图 5,图 6 所示)可以明显地看出,根据发动机总

体性能需要,应选择推力损失最小的进气道尺寸

和喷管缝宽度为设计方案。

图 6　安装推力损失—设计状态 2

从图 5 和图 6 中可以看出,在同一冷却水平

下,两个设计状态下的最优解基本都在同一尺寸

下。有关计算的结果在表 1中进行了总结。

4. 2　非设计计算

　　确定了多缝引射喷管冷却系统在一定的冷却

要求和飞行状态下的尺寸后,下一步的工作就是

要在优化出的喷管缝宽度和进气道面积的条件

下,计算在非设计状态下推进系统的冷却性能和

安装推力损失。在非设计计算中,以设计点数据为

依据,当飞行状态改变时,利用 EN SA A P 程序对

流量进行迭代,得出在非设计状态下的二次流流

量比和安装推力损失。图 7,图 8分别表示多缝引

射喷管推进系统的二次流流量比和安装推力损失

随飞行M a 数和飞行高度的变化规律。

利用 EN SA A P 程序还可以进一步计算出安

装多缝引射喷管后,由于喷管重量的增加、进气道

尺寸的加大、以及安装推力损失的增大对发动机

重量和飞机航程的影响。图 9,图 10分别表示安

装多缝引射喷管后发动机的重量和飞机亚音速转

场航程随喷管缝数目和二次流流量的变化规律。

图 7　速度高度特性—二次流流量变化

图 8　速度高度特性—安装推力损失

经过比较和分析可以得到一些基本规律: (1)

多缝引射喷管的二次流流量比随着马赫数的增加

而增加,并且随着高度的增加而降低; (2)安装多

缝引射喷管后,推进系统安装推力损失一般可控
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制在 2◊ ; (3)采用多缝引射喷管方案,发动机的

图 9　发动机重量随喷管缝数目及二次流流量变化

图 10　亚音速转场航程随喷管缝数目

及二次流流量变化

重量会随之上升,喷管缝数目越多,发动机的重量

越大; (4)采用多缝引射喷管方案,对飞机的亚音

速转场航程有一定影响,喷管缝数目越多,飞机的

亚音速转场航程越短。

5　结　论

　　本文在基线发动机性能计算的基础上,利用

引射喷管抽吸特性和二次流进气系统的流量平衡

技术,研究并提出了一种多缝引射喷管方案,用于

降低喷管超音段壁面的温度,并开发出多缝引射

喷管尺寸与分析程序 EN SA A P。利用该计算程

序,可分别计算设计条件下和非设计条件下的冷

却空气流量和安装多缝引射喷管后所造成的安装

推力损失,以及安装多缝引射喷管对发动机重量

和飞机航程的影响。进一步的研究工作将集中在

多缝引射喷管方案的气动性能研究和红外性能研

究方面,本项研究为发展具有低可探测性的先进

发动机排气系统提供了可行的冷却方案和设计基

础。
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Performance Investiga tion of M ulti-Slot Ejector Nozzles
for H igh Speed Exhaust System

W AN G Q iang, ER IQ i2ta i, W AN G Hong2bo , ZHAN G J ing
In st itu te of T hermo2Pow er Engineering,Beijing U n iversity of A eronau t ics and A stronau t ics,
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Abstract: A compu ter p rogram , so2called the E jecto r N ozzle Sizing and A nalysis P rogram

(EN SAA P) , has been developed fo r ejecto r nozzle sizing and analysis. It w as app lied to the requ ired
ejecto r slo t heigh ts by u sing models of the slo t pump ing, secondary air induct ion system , engine cycle
and slo t coo ling effect iveness. Fo r an examp le, an engine cycle and aircraft m ission has been u sed to
demon stra te the in letöejecto r sizing p rocess, as w ell as the perfo rm ance sen sit ivit ies to an ejecto r
in sta lla t ion. T h is p rogram p rovides an app roach to the op t im izat ion of advanced aircraft perfo rm ance
w ith reduced IR signatu re.

Key words: jet nozzle; coo ling; exhau st eject ing; infrared supp ression
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