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摘    要: 为了给带第二喉道的超声速引射器的工程设计提供设计依据, 提出了一套快速分析其启动性能

的方法.该方法采用特征线方法分析一次流喷嘴出口流场 ,结合 Korst再压缩判据确定引射器盲腔压力, 采用

一维控制体方法计算第二喉道引射器的下游流场. 采用该方法可以较好地估计第二喉道极限面积比、最小启

动压比以及对应的盲腔压力 .研究了一次流物性参数比热比和 3 个几何参数对引射器启动性能的影响. 结果

表明:该启动性能分析方法具有较好的一致性;较低的盲腔压力对应较高的最小启动压比.
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Abstr act: A set of fast analysis methods for start ing per formance of second2throat su2

personic ejector was presented. T he method of characteristics was int roduced to calculate the

flow field after the primary nozzle exit, whilst Korst . s recompr ession criterion was adopted

to determine the corresponding cell pressur e, and one2dimensional contr ol volume method

was employed to analyze the downstream flow field. T he second2thr oat area rat io limit , the

minimal start ing pr essure ratio and the corresponding cell pressure were obtained. T he influ2

ences of pr imary flow specific heat rat io and three geometric parameter s on the start ing per2

formance were invest igated. T he results indicate that lower cell pressure leads to higher min2

imal start ing pressure rat io, and the consistency of the method is quite well.

Key wor ds: aerospace pr opulsion system; supersonic ejector ; start ing performance;

method of character ist ics; r ecompression criterion; minimal start ing pr es2

sure ratio; cell pr essure

  第二喉道对超声速引射器性能的提高具有非

常重要的作用, 然而,第二喉道的引入也同时带来

了第二喉道的启动问题.超声速引射器的盲腔压

力对引射器的启动性能和压力匹配性能均有非常

重要的影响.采用一维分析理论对引射器的性能

进行分析[ 123]常常回避了对引射器盲腔压力的计

算,计算结果较为粗糙.

随着现代计算流体力学和计算机技术的迅速



航  空  动  力  学  报 第 23 卷

发展,对引射器内部流动结构的仿真研究也取得

了较大进展[ 427] . 然而, 对于带第二喉道的超声速

引射器来说,采用数值计算方法捕捉激波推出第

二喉道的动态过程较为困难
[ 829]
. 而且, 对于三维

引射器内流场的计算也需要耗费非常多的计算资

源,不适宜进行参数研究,对于工程设计来说非常

不利.

Chow 等人
[ 10211]

采用特征线方法( MOC)结合

Korst再压缩判据( KRC) [ 12] 对引射器的零二次

流和较小二次流流场进行了分析. 该方法采用特

征线方法根据假定的盲腔压力计算一次流喷嘴出

口初始膨胀流场, 结合 Korst再压缩判据确定一

次流膨胀到管道壁面的位置. 对于带有第二喉道

的引射器来说, 可以较好地估计一次流所能膨胀

到的管道马赫数. 然而, 对于第二喉道引射器来

说,流道中的波系结构较为复杂,完全采用特征线

法进行流场分析会遇到巨大的困难.

将MOC2KRC分析方法与一维分析理论结

合起来,用前者分析一次流喷嘴出口流场,再结合

一维分析理论对下游流场进行分析, 可以经济高

效地评价引射器的启动性能. 本文将给出采用

MOC2KRC分析方法结合一维控制体分析方法对

带第二喉道的引射器启动性能进行分析的流动模

型,并以该流动模型研究几个设计参数对第二喉

道引射器启动性能的影响,检验该流动分析模型

的一致性.

1  物理模型与分析方法

图 1给出了带第二喉道超声速引射器的示

意图,其中喷管出口到 R截面为自由膨胀段, 截

面R23之间为混合段,截面 324之间为扩散段.引

射喷管出口位置与混合室入口距离为 L, 混合室

收缩段收缩半角为 Hw. 总温、总压分别为 T tp和

p tp的一次流在引射喷管出口进一步膨胀, 在到达

引射管道壁面时,产生一道斜激波.波后气流在第

二喉道中经过激波串扩压后, 减速到亚声速, 并最

终排放到静压为 pamb的环境中.

图 1  带第二喉道的引射器示意图

F ig. 1  Schematic of second2throat super sonic ejector

在零二次流情况下, 其流动模型如图 2 所

示.在这里,首先假设一次流与静止气流沿着射流

边界由于混合而引起的卷吸发生在常压情况下.

其次,假设混合分量用均匀气流与静止气流之间

的二维湍流混合来模拟[ 13] .

图 2  零二次流流动模型

Fig. 2 Model for zero secondary flow

在这些假设的基础上, 混合区的流动条件由

特征线分析获得的无粘射流边界处的流动条件来

确定,混合区位于放置在射流边界上的当地坐标

系(X, Y)内.如此定义的位于无粘射流边界当地

坐标系内的混合区, 最终以二维形式叠加在射流

边界上,并满足连续方程和动量守恒方程.

1. 1  一次流在引射喷嘴出口的膨胀区

一次流流场采用无旋的轴对称流动特征线方

法进行分析.如图 2( a)所示,假设沿着一次流喷

嘴出口唇口点( x1p , y1p)发出的右行特征线上各点

的流动状态已知. 气流经过由喷嘴出口唇口点发

出的中心膨胀波膨胀到盲腔背压 pc ,假设沿着射

流边界各点的静压均等于常数 pc .在已知这些条

件的情况下,就可以利用特征线方法求解喷管出

口以后的流场以及射流边界与引射器管道交点处

的流动参数.

1. 2  混合分量

Korst二维常压湍流混合理论是分析混合分

量的基础.文献[ 10, 12]中给出了详细的描述, 在

此仅简要给出其中比较重要的关系式.

首先, 假设混合区的无因次速度型 U具有以
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下形式

U= u
ua

=
1 + Ub
2

+
1+ Ub
2

erf(G) (1)

其中, G= RIF/ S, ( F, S)为当地坐标系中的坐标,

Ub= 1.对于零二次流情况, Ub= 0. RI 是单股气流

引射静止气流的混合相似参数, 该参数一般取为

RI= 12+ 21 758Ma[ 10] .

erf G= 2
PQ

G

0
e- N

2
dN (2)

  j流线的物理意义是将混合区中两股气流分

隔开的流线,称之为/射流边界流线0.对于 j 流线

有

I 1( Gj ) = [ I 1( GRa ) - I 2( GRa ) ] / (1- Ub) (3)

其中, I 1( G)和 I 2( G)为两个积分式,分别为

I 1 (G) S
(1 - C2a ) UbGRb

( T tb / T ta ) - C2
a U2b

+ Q
G

G
Rb

( 1- C
2
a ) U

+ - C2
a U2

dG

(4)

I 2 (G) S
(1 - C2a ) U2bGRb

( T tb / T ta ) - C2
a U2b

+ Q
G

G
Rb

( 1- C2
a ) U2

+ - C2
a U2

dG

(5)

其中, C为克罗克数

C
2
=

Ma 2

[ 2/ ( C- 1) ] + Ma 2
(6)

+为在整个混合区中与速度场相关联的滞止温度

分布

+ =
T t

T ta
=

T tb

T ta

1 - U
1 - Ub +

U- Ub
1 - Ub

(7)

1. 3  Korst再压缩判据

通过 Kor st再压缩机制以及尾迹区的质量和

能量守恒可以将无粘流场与混合区联系起来. 设

射流边界与引射管道壁面在 R点相交, 交点在参

考坐标系( x, y)中的坐标为(xR , yR) .

KRC被用来识别混合区内哪一条流线拥有

足够的机械能能够将射流压缩到射流与引射管道

壁面交点下游的高压区.它将那条恰好有足够机

械能将尾迹区压力 pc 压缩到激波后的高压区

p shk的流线确定为流线 d. 流线 d 经过斜激波压缩

后的转折角为

H= ( HR - Hw ) (8)

其中, HR 为 R点流线角, Hw 为引射管道壁面角度.

根据MOC求解得到的 R点速度系数 KR ,采

用数值迭代的方法求解斜激波关系式, 可得到激

波角 B.根据 d流线的定义,其压力上升为

p td

pd
=

p shk

p c
(9)

则流线 d的速度系数为

Kd =
C+ 1
C- 1

1/ 2

1 - ( p td / pd)-
C- 1
C

1/ 2 (10)

对于等能问题, d 流线的速度比为

Ud = Kd
KR

(11)

  若对于任意小的量 E,有

| Ud - Uj | [ E (12)

则认为找到了合适的 pc . 一般来说, 如果[ Ud -

Uj ] n > 0, 则下一个 ( pc ) n+ 1值选择为 ( pc ) n+ 1 >

( pc ) n ,反之则反.

1. 4  第二喉道极限收缩比与最小启动压比

采用特征线方法对引射器出口处的流场进行

分析,计算出 R点( xR , yR , KR , HR )所在截面上各

点的流场参数.若考虑任一微元气流经过一道斜

激波压缩后,再经过正激波压缩至亚声速并最终

流经第二喉道, 如图 3 所示.在这里,斜激波产生

在收缩的管道中,且在启动时刻,激波前后的压比

较大,应该取强激波解.

图 3  引射喷管出口气流经过斜激波示意图

F ig. 3 Schematic diagr am of primary flow

after oblique shock wave

将该截面划分为 N 个微元 [ ( xR , y i ) , ( xR ,

y i+ 1 ) ] .对第 i个微元采用点( xR , y i , Ki , Hi )的流动

参数,则面积微元

dAi = P( y
2
i+ 1 - y

2
i ) (13)

微元气流经过斜激波后偏转角度

Di = Hi + Hwi (14)

其中 Hw i为第( i - 1)微元气流形成的虚拟壁面的

壁面角,

Hwi = tg
- 1 ( y3) i - y i

x 3 - xR
(15)

由斜激波关系式

tg Di =
Ma 2

i sin2Bi - 1

Ma 2i
C+ 1
2

- sin
2
Bi + 1 tg Bi

(16)

其中,Ma i 为点( xR , y i )处的马赫数.采用数值迭

代方法求解方程( 16)可以求得对应的强激波解

Bi .进而可以求得强激波后的总压 pc
ti

805



航  空  动  力  学  报 第 23 卷

pc
ti =

(C+ 1)Ma 2
i sin2B

2+ ( C- 1)Ma
2
i sin

2
B

C
C- 1

2C
C+ 1

Ma
2
i - C- 1

C+ 1

1
C- 1

p ti (17)

  假设斜激波后的气流经过等熵压缩到达第二

喉道,则第二喉道处总压

p t3 = pc
ti (18)

  面积微元 dAi 经过压缩后流经第二喉道所需

流通面积为

d(A3) i = p ti
pc
ti

# q( C, Ki ) dAicos Hi (19)

计算下一微元虚拟壁面角 Hw( i+ 1)需要的参数

( y3) i+ 1 =
P( y3) 2i - d( A3) i

P
(20)

  最后,第二喉道极限收缩比为

5 limit =
1
Ad E

i

p ti

pc
ti

# q( K)dAicos Hi (21)

  由于第二喉道收缩比未知, 第二喉道的直径

( y3) 0 无法直接获得,需要迭代求解.

p t4 = p t3 = E
N

i= 1
pc
ti d(A3) i / A3 (22)

  根据引射器出口边界条件 p 4= pamb可以确定

最小启动压比( p tp / pamb)MOC_limit .

1. 5  引射器启动性能分析流程

采用上述 MOC2KRC分析方法结合一维分

析理论对带第二喉道引射器进行了分析计算. 其

分析流程如图 4所示.其中, E1 , E2 均为小量, 可以

根据计算精度的需要选取,这里取 E1 = 10- 6 , E2=

10- 5 .

首先,对于一个给定的一次流总压 p tp , 采用

特征线方法对一次流引射喷管的流场进行计算,

并得到从喷管出口唇口点发出的右行特征线上各

点的流动参数. 对于一个给定的盲腔压力初值,应

用特征线分析方法计算一次流引射喷管出口处的

流场,并得到无粘射流边界与引射管道壁面的交

点 R的坐标和流动参数. 由此, 计算 j 流线和 d

流线的速度比, 根据二者的插值结果调整引射器

的盲腔压力.在得到稳定的盲腔压力之后,根据一

维控制体分析方法对 R点下游的流场进行分析.

根据引射器出口的压力边界条件来调整一次流总

压,当引射器出口压力边界条件恰好满足时( p4=

pamb) , 就完成了对引射器启动性能分析的全过

程.需要指出的是,对于每一个一次流总压 p tp ,都

必须重新计算盲腔压力 p c.

图 4  引射器启动性能分析流程图

F ig. 4 F low diagram for ejector starting performance

analyzing

2  分析结果与讨论

2. 1  第二喉道极限面积比

采用上述 MOC2KRC分析方法结合一维分

析理论对带第二喉道引射器进行分析, 图 5给出

了MOC2KRC分析方法确定的引射器第二喉道

面积比极限 5MOC_limit .同时,图中还给出了风洞正

激波理论获得的极限面积比 5one_dim以及文献[ 14]

给出的实验极限收缩比 5exp .

在采用特征线方法对一次流出口流场分析

后,可以确定一次流边界与收缩管道的相交位置,

从而获得了更低的第二喉道极限面积比.相对于

风洞正激波理论获得的极限面积比,采用 MOC2

KRC分析方法计算所得的极限面积比更加接近

于实验结果.

从图中可以看到:在各种参数的复杂变化时,

大部分计算得到的极限面积比与实验极限面积比

相当接近,能够完成对第二喉道引射器极限收缩

比的求解.

同时,基于强斜激波理论的 MOC2KRC方法

求解引射器启动问题具有广泛的适应性,以此为

基础结合一维分析方法对引射器启动性能变化规

律进行分析是可行的.
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图 5  不同方法确定引射器第二喉道极限收缩比

F ig. 5 Second2throat contr act ion rat io limit calculated

with differ ent methods

2. 2  混合室入口面积比的影响

根据第二喉道收缩比极限, 可以确定引射器

第二喉道面积, 进而求得引射器最小启动压比

p tp / p amb以及与之对应的盲腔压力. 图 6给出了一

次流喷管出口马赫数 Man = 4时, 采用极限面积

比确定的最小启动压比和盲腔压力. 其中, Ad 为

引射管道第二喉道收缩段入口面积, A
*
为引射喷

嘴喉部面积.

图 6  混合室入口面积比对引射器启动压比

及对应盲腔压力的影响

F ig. 6  Var iation of ejector start ing pressur e ratio and cell

pressure for var ious area r atios at the

entrance of the mixer

相比于一维正激波理论, 对应于某一个 Ad /

A* ,采用 MOC2KRC方法得到的最小启动压比

及对应盲腔压力与根据实验极限收缩比获得的结

果更加接近;三种方法得到的最小启动压比与盲

腔压力随面积比 Ad / Ae 变化的趋势较为一致.

总的说来,采用MOC2KRC分析方法来分析

引射器的盲腔压力较为合理, 以此为基础结合一

维分析理论对引射器启动性能变化规律的分析也

是可行的.

2. 3  一次流比热比的影响

图 7给出了不同一次流比热比情况下引射器

启动性能的对比. 从图 7( a)中可以看到, 对于同

样的管道马赫数, C= 11 3的情况下, 对应的最小

启动压比相差非常大,且随着管道马赫数的增加,

其差距不断增大. 在管道马赫数从 4. 5 增加到

61 5的过程中, C= 11 3 的情况下最小启动压比高

55% ~ 143%, 对应的盲腔压力分别低 391 5% ~

62% .

图 7 一次流比热比对引射器启动性能的影响

Fig. 7  Influence of pr imary flow specific heat ratios on

eject or star ting performance

这样看来,比热比低的引射器最小启动压比

要高得多,似乎应该选用比热比较高的一次流工

质.然而, 从图 7( b)中可以看到:对于同样达到盲

腔压力( p c) start= 1 kPa 的情况下, C= 11 3对应的

最小启动压比相对低 . 而且, 随着盲腔压力

( pc ) s tart的降低,其差距迅速增加.

综上所述, 采用燃气( C= 11 3)作为一次流工

质比采用空气(C= 11 4)作为一次流工质可以获得
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更低的盲腔压力.而且,采用燃气作为一次流工质

可以工作在更高的马赫数下而不发生冷凝.因此,

对于大增压比的引射器来说, 采用燃气作为一次

流工质更有优势.

2. 4  一次流喷嘴出口角度的影响

为了计算喷管出口角度对启动性能的影响,

首先要建立喷管出口马赫数为Man 时,不同喷管

出口角度 Hn 对应的喷管出口流场. 喷管壁面型线

采用截断特征线喷管的方法获得. 具体求解步骤

如下:

1) 假定一个大于 Man 的马赫数 Mac
n , 采用

特征线方法计算喷管壁面型线;

2) 沿喷管壁面计算壁面型线的角度,当该角

度与预设的 Hn 相等时, 得到该壁面点的坐标, 根

据该截面的面积与喷管喉部面积之比计算喷管出

口处的马赫数Ma
d
n ;

3) 若Ma
d
n XMa n ,改变 Ma

c
n ,重复步骤 1) ~

3)直到根据面积比计算得到的喷管出口马赫数

Mad
n 等于Ma n . 在得到出口马赫数为 Man、出口

角度为 Hn 的喷管壁面型线之后,喷管出口处的流

场也同时得到了. 在此基础之上可以根据前面的

流动模型计算喷管出口角度对启动性能的影响.

图 8给出了引射喷管出口角度对零二次流

引射器工作参数的影响.在固定喷管出口马赫数

的情况下(Ma n= 4) , 如图 8所示,随着 Ad / Ae 增

大, Ad /A* 增加,相对于 Hn = 5b, 在 Hn = 0b的情况

下最小启动压比在大部分区域都非常接近,但对

应的盲腔压力低 45% ~ 15% .

图 8  不同一次流喷嘴出口角度引射器启动压比

与盲腔压力随 Ad / A* 变化

F ig. 8  Var iation of ejector start ing pressur e ratio and cell

pr essure with different primary nozzle exit angles

for var ious Ad /A
*

从上面的分析来看, 引射喷管出口角度对引

射器的盲腔压力影响较大,较小的引射喷管出口

角度对引射器的启动有好处. 但是,气流出口角度

小的喷管, 对应的喷管长度较长,加工费用较高.

因此,在实际工程应用中,应综合权衡费用与效率

的平衡.

采用多喷管引射器相对于单个引射喷管可以

大幅降低引射喷管的尺寸和制造费用, 可以在不

增加引射系统尺寸的前提下降低喷管出口角度.

2. 5  混合室收缩角度的影响

引射器第二喉道的收缩角度一方面决定了混

合室的长度,另一方面对射流边界与管道壁面的

交角有较大影响,不但影响了第一道激波的强度,

也改变了一次流所能膨胀到的最大管道面积和管

道马赫数.第二喉道收缩角度对固定第二喉道引

射器启动参数的影响在图 9中给出.其中, R为一

次流射流边界与引射管道壁面交点, 图 9( a)中

5R为第二喉道面积与 R截面面积之比.

图 9  混合室收缩角度对引射器启动性能的影响

Fig. 9 Influence of contract angle of mixer on

eject or star ting performance

从图 9( a)中可以看到,随着引射器混合室收
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缩角度 A的增加, 极限收缩比下降, 而 5R 却逐渐

升高.这是由于在混合室收缩角度增加时,一次流

射流边界与引射管道交点 R 处气流偏转角度增

加,激波损失加大, 因而面积比 5R 逐渐增加;同

时, R 点处的面积减小, 面积比 AR / Ad 减小, 而

且, AR / Ad 减小的幅度比 5R 增加的幅度要大,所

以第二喉道极限收缩比 5 反而降低.

随着混合室收缩角度的增加, 由于极限收缩

比逐渐降低,一次流所能膨胀到的马赫数降低,引

射器的最小启动压比降低;又由于 R点处气流偏

转角度增加,因此盲腔压力逐渐增加, 如图 9( b)

所示.

3  结  论

采用 MOC2KRC分析方法分析引射器喷嘴

出口流场,并结合一维控制体分析方法对引射器

启动性能进行了研究. 研究结果表明本文所采用

的方法可以较好地计算引射器第二喉道极限收缩

比、最小启动压比及对应的盲腔压力,虽然最小启

动压比有一定差距, 但总体规律趋势比较符合,其

获得的结果具有较好的一致性. 采用这种方法可

以较为快速高效地分析各种参数对引射器启动性

能的影响,为引射器的工程设计提供设计依据;结

合实验结果,可以为引射器的改进方向指明道路.

对参数影响的研究发现一个重要的规律:较低的

引射器盲腔压力对应较高的最小启动压比.这一

规律表明引射器的增压比越高, 所面临的启动问

题越困难.
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