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摘　　　要：应用湍流κ－ε双方程模型，分析了液体火箭发动机自引射工作过程所用的超声速自引射装置
（简称引射器，包括圆柱型和二次喉道型引射器）在相同二次流入口面积时的流场分布，依据流场分析值确定

了激波在引射器内的位置，结果表明喷管内的气流达到满流状态，并根据有关参数计算了引射系数．对比引射

器真空舱内压力仿真值和试车测量值，两者基本一致．
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　　为了提高液体火箭发动机性能，高空发动机
通常采用大面积比喷管，这给发动机地面试验带
来了很大困难．高空发动机在地面整机热试车过
程中，由于外界环境压力远高于喷管出口压力，会
在喷管内产生激波，使总压降低、传热恶化并伴随
振动、气流分离或火焰偏摆等现象，对准确评定其
在真空环境下的推力及比冲性能以及工作可靠性

带来严重影响．为此，高空发动机在地面试验时需
用超声速自引射装置（以下简称引射器）以达到喷
管满流的目的．高性能引射器设计成为高空发动

机研制中的关键技术之一．
徐万武、王振国［１］研究了超声速空气引射器，

流体介质为冷空气、理想气体，未考虑冷空气超声
速膨胀时的冷凝问题．由于研究的环型引射器几
何构型和流场结构是轴对称的，因此采用的控制
方程为二维轴对称雷诺平均Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程，
湍流模型采用了标准的κ－ε双方程模型．
邱义芬、王俊清、袁修干等［２］研究多喷嘴引射

器性能计算模型，在分析引射器性能参数时应用
的假设有：气流与引射器壁无热交换；引射流及吸
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入流均为完全气体；不考虑混合过程壁面对混合
气流的摩擦；混合室足够长，可使引射流及吸入流
充分混合．引射器性能参数计算由混合室入口、出
口截面之间的连续方程、动量方程及能量守恒方
程得到．
吴继平，陈健，王振国［３］对带二次流的多喷管

超声速引射器进行了实验研究，多喷管超声速引
射器可保证二次流在设计工况下正常工作；二次
流的加入大大减小了一次流的总压损失；较低的
一次流总压具有更好的压力匹配性能，但引射增
压能力也有所降低；合理的喷管安装构型可同时
提高引射增压能力和压力匹配能力．
目前火箭发动机地面热试时所用的引射器设

计［４］均是借助经验的气动关系式［５－９］，这样设计的
引射器引射裕度通常比较大，因此需要引入数值
仿真的方法优化设计现在所用的地面热试装置．
基于此，本文以某型液体火箭发动机地面热试车
所用引射器为研究对象，建立了引射器内流场基
本控制方程，采用双方程κ－ε模型分析流场变化
情况，获得了引射器内物理量的分布情况，据此预
估了引射器的性能，并比较了圆柱型和二次喉道
型引射器流场特性和性能差异．

１　计算模型

１．１　几何模型

本文以某型火箭发动机地面热试所用引射器

为研究对象，引射器结构简图见图１．

图１　引射器结构简图

Ｆｉｇ．１　Ｅｊｅｃｔｏｒ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

在图１中，为了计算方便，将超声速引射器被
分成几块简单的结构（图中１，２，３，４，５），每块生
成的网格相互独立，并分别具有各自的边界条件，
这样可根据不同的需要组合成不同的计算域．另
外，要把几块各自独立的网格连接成一个整体则
需要进行网格的布尔运算．

１．２　数学模型

引射器内的气体流动看作是可压缩黏性流

动，所遵循的规律是质量守恒定律、动量守恒定律
和能量守恒定律．为了使方程组封闭，需加上描述
热力学参数之间变化关系的状态方程．
层流和湍流这两种流动形式的质量、动量和

能量方程的不同之处在于输运系数（黏性、热传导
和扩散）的形式和数量级的不同．湍流的动量输运
表现为湍流的“黏性”，湍流的内能输运表现为热
传递．由于流体微团包含极大数量的分子，因此湍
流的输运率远远大于分子输运率．湍流脉动引起
附加的输运使得在湍流情况下，上述各输运系数
要大得多，这些输运系数依赖于湍流动能及其耗
散率，使用涡量既能够求解层流又可以求解湍流
流动，在方程中还使用了一些控制变量，当这些控
制变量取相应值时，可以很方便地选择计算层流
和湍流．
１）连续方程
单位时间内流入微元体的质量与流出微元体

的质量相平衡，即

ρ
ｔ＋


ｘｊ
（ρｕｊ）＝０ （１）

　　２）动量守恒方程
单位时间内带入微元体的动量与流出微元体

的动量相平衡，即

（ρｕｉ）
ｔ ＋ ｘｊ

（ρｕｉｕｊ）＝

－１α２
ｐ
ｘｉ－

Ａ０ ｘｉ
２
３ρ（ ）κ ＋ ｘｊσｉｊ （２）

其中α为量纲系数，是选择压力梯度换算方法的
控制变量；Ａ０为选择计算层流还是湍流的控制变
量；Ａ０＝０（层流）；Ａ０＝１．０（湍流）．κ为湍流脉

动动能，κ＝ １２
珔ｕ′ｉ珔ｕ′ｊ．σｉｊ 为湍流黏性应力张量：

σｉｊ ＝μ
ｕｉ
ｘｊ

＋ｕｊｘ（ ）ｉ －２３μｕｋｘｋδｉｊ （３）

式中μ为动力黏度．
３）能量守恒方程
单位时间内流入微元体的能量与流出微元体

的能量相平衡，即

９１２
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（ρＩ）
ｔ ＋ ｘｊ

（ρｕｉＩ）＝－ｐ
ｕｊ
ｘｊ

－Ｊｊｘｊ
＋Ａ０ρε

（４）
其中Ｉ为比内能；Ｊｊ为热通量和物质扩散引起的
焓通量的总和．

Ｊｊ ＝－ｋＴｘｊ
－ρＤｍ∑ｈｍＹｍｘｊ （５）

　　４）湍流方程
本文选取的湍流方程为κ－ε双方程模型，并

考虑了速度扩张而引起的长度尺度变化

（ρκ）
ｔ ＋ ｘｊ

（ρｕｊκ）＝－
２
３ρκ

ｕｊ
ｘｊ

＋

σｉｊ
ｕｊ
ｘｊ

＋ ｘｊ
μｔ
Ｐｒ（ ）κ κｘ［ ］ｊ －ρε （６）

（ρε）
ｔ ＋ ｘｊ

（ρｕｊε）＝－
２
３ｃε１－ｃε（ ）３ ρεｕｊｘｉ＋


ｘｊ

μｔ
Ｐｒ（ ）ε εｘ［ ］ｊ ＋εκ ｃε１σｉｊ

ｕｊ
ｘｊ

－ｃε２ρ（ ）ε
（７）

其中ε为湍流动能耗散率；ε＝μｔ
ｕｉ
ｘ（ ）ｊ

２

；μｔ为湍

流黏度；κ－ε湍流模型中各系数的标准值为

ｃε１ ＝１．４４；ｃε３ ＝－１．０；ｃε２ ＝１．９２；

Ｐｒκ ＝１．０；Ｐｒε＝１．３
　　５）状态方程

引射器内的流体可以当作理想气体来处理，
引入气体状态方程和相应的热力学关系式作为补

充方程．

ｐ＝Ｒ０Ｔ∑
ｍ

ρ（ ）Ｗ ｍ
（８）

Ｉ（Ｔ）＝∑
ｍ

ρ（ ）Ｗ ｍ
Ｉｍ（Ｔ） （９）

Ｉｍ（Ｔ）＝ｃＶｍ（Ｔ）·Ｔ （１０）

ｃｐ（Ｔ）＝∑
ｍ

ρ（ ）Ｗ ｍ
ｃｐｍ（Ｔ） （１１）

ｈｍ（Ｔ）＝Ｉｍ（Ｔ）＋Ｒ０ＴＷ
（１２）

　　在式（８）～式（１２）中，Ｒ０ 为 气体常数；Ｗｍ 为

第ｍ 种气体组分的分子量；Ｉｍ（Ｔ）为第ｍ 种气体
组分的比内能；ｃＶｍ，ｃｐｍ分别为气体的比定容热容
与比定压热容．

１．３　边界条件

入口边界设定在发动机的喉部位置和发动机

喷管与引射器之间的安装间隙处，出口边界设定
在引射器的出口界面．
在超声速引射器流场分析时，入口条件采用

压力入口边界条件，出口条件采用压力出口边界
条件，入口和出口边界值及物性参数见表１，入口
边界型面结构见图１．

表１　入口和出口边界值及物性参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ａｎｄ　ｐｈｙｓｉｃａｌ　ｏｎ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｏｕｔｌｅｔ

ｐ＊／ＭＰａ　 ｐｇ／ＭＰａ　 Ｔ／Ｋ 物性参数

入口边界 １０　 ５．６３　 ３　７５１．９

出口边界 ０．１　 ０．０９８　 ３００．０

Ｒｃ＝３４０．４９２Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）；κ＝１．２０６　６；

λｆ ＝０．３３２　７Ｗ／（ｍ·Ｋ）；ｃｐ＝１　９９８．３Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）；

μｆ ＝１．０２５×１０
－４（Ｐａ·ｓ）；Ｍ０＝２４．９２

２　结果及分析

２．１　流场分析

应用第１节的研究方法对本文的研究对象进
行了流场分析，得到了二次喉道型和圆柱型引射
器在二次流入口面积为２０ｍｍ的环缝时的总压、
速度、静温等参数的云图分布，见图２～图４．
图２为二次喉道型和圆柱型超声速引射器的

总压分布云图．为了捕获激波面的位置，将云图做
成等值线的形式．
由图２可以看出喷管内的气流总压基本没有

损失，即气流在喷管的流动为等熵状态．从总压分
布云图来看，二次喉道型引射器内的正激波出现

图２　总压分布云图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

在混合段，圆柱型引射器内正激波出现在喷管出
口附近．从激波强度来看，圆柱型引射器的激波强
度明显高于二次喉道型，虽然喷管外的激波不会

０２２
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对喷管内的流动产生影响，但是它会改变喷管出
口处的压力，从而影响喷管的性能．
图３为二次喉道型和圆柱型超声速引射器的

速度分布云图．

图３　速度分布云图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ

由图３可以看出，喷管内的气流速度基本未
受外界气流的影响，喷管内的气流处于满流状态．
对于一定二次流入口面积的超声速引射器来说，
二次喉道型引射器的气流出口斜激波的位置较圆

柱型引射器远．从速度分布来看，二次喉道型引射
器的喷管内及喷管所处的真空舱气流速度和马赫

数较大，有利于该发动机的高空模拟试车．
图４为二次喉道型和圆柱型超声速引射器的

静温布云图．

图４　静温分布云图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

由图４可以看出，喷管内的气流静温基本未
受外界气流的影响，喷管内的气流处于满流状态．
喷管与引射器连接处的气流静温低温区长度圆柱

型引射器较大，这是由于主流燃气对环缝空气的
引射流量增加，从而加长了低温区的长度．
为了进一步分析超声速引射器参数的变化，

需分析特定位置流场参数的曲线，这样可以研究
这两种型式引射器的性能参数．

为了分析性能的需要，图５给出了超声速引
射器轴线方向的马赫数分布曲线．

图５　引射器轴线方向的马赫数对比曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｉｎ　ｅｊｅｃｔｏｒ

ａｘｉａｌ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

由图５可以看出，一定二次流入口面积的二
次喉道型引射器在喷管出口处气流的马赫数呈现

波浪式的变化规律，随着距离的增加，波峰和波谷
的高度都在减小，这说明激波的强度逐渐增加，对
于圆柱型引射器同样也存在此规律．从马赫数分
布的数值来看，圆柱型引射器喷管后是正激波，二
次喉道型引射器喷管后是斜激波．
为了分析性能的需要，图６为超声速引射器

轴线方向的静压分布曲线．
由图６可以看出，对于二次喉道型引射器来

说，引射器轴线附近的气流静压在喷管出口较长
距离内较小，因为气流的流动未受外界的影响，在
二次喉道内气流的静压随着激波的变化，气流静
压也在不断变化，由于引射进来的气流与引射器
后部气流的综合作用，致使气流静压偏高，并逐渐

１２２
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图６　引射器轴线方向静压对比曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｉｎ　ｅｊｅｃｔｏｒ　ａｘｉａｌ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

减小，最后与外界环境压力接近一致．圆柱型引射
器的变化规律与二次喉道型引射器的变化基本一

致，所不同的是轴线方向静压值低压区长度较二
次喉道型引射器短．
为了分析装置的可靠性，图７给出了超声速

引射器壁面附近燃气总温的分布曲线．
由图７可以看出，对于二次喉道型引射器来

说，壁面附近的燃气总温先急剧减小再慢慢升高，

到一定距离时气流总温接近中心区的燃气总温．
圆柱型引射器也呈现此规律，不同的是圆柱型引
射器壁面附近气流总温低温区较长，因为它没有
截面面积变化．以上总温分布曲线，可以得到引射
气膜对结构的保护效果，同时也可分析得到两种
引射器的引射系数．
从表２可以知道，当发动机的流量一定时，并

且二次流入口面积相同时，二次喉道型引射器的
引射系数高于圆柱型引射器；从轴线方向的气流

图７　引射器壁面附近气流总温对比曲线

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｎｅａｒ　ｅｊｅｃｔｏｒ　ｗａｌｌ

马赫数、静压的变化曲线来看，二次喉道型引射器
的变化趋势较圆柱型引射器的变化趋势缓慢，从
变化趋势来看，二次喉道型引射器的引射效果较
圆柱型引射器好；从静温变化曲线来看，二次喉道
引射器气膜的流动长度较圆柱型引射器长．

表２　引射器引射流量对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｅｊｅｃｔｉｎｇ　ｆｌｕｘ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｊｅｃｔｏｒｓ

引射结构
环缝宽度２０ｍｍ

二次喉道型 圆柱型

燃气流量ｍｇ／（ｋｇ／ｓ） ４４．６１５　 ４４．６１５

被抽吸的空气流量ｍｅ／（ｋｇ／ｓ） ７．２１９　０　 ６．２５８３

引射系数ｕ＝ｍｅ／ｍｇ ０．１６１　８１　 ０．１４０　２２

２．２　试验研究

某型液体火箭发动机［１０－１２］是正在研制的二级

发动机，该发动机的室压高、喷管面积比大，出口

２２２
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压力远低于大气压，因此在地面试车时需使用引
射器．为了简化设计、节约研制成本，试车时采用
了圆柱型超声速引射器．
该发动机的喷管出口外径为９５０ｍｍ，引射器

内径为１３００ｍｍ，发动机喷管与引射器插入对接，
插入深度为１２０ｍｍ，引射器与发动机喷管之间的
二次流入口面积是宽度为２０ｍｍ的环缝，引射器
长径比取６，总长为７　９２０ｍｍ，这些参数与分析模
型的圆柱型超声速引射器相同，试验参数与计算
过程中所用的边界参数也相同．
引射器的顶部设置了４个压力测试截面，截

面编号分别为０，１，２，３，为了研究需要，本文仅对

０截面的压力变化进行分析，引射器安装示意图
见图８．

图８　引射器试验系统图

Ｆｉｇ．８　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｏｆ　ｅｊｅｃｔｏｒ

图９为同一台产品两次试车时０截面的压力
测量值．由图９可以看出，０截面的４个压力测量
值稳定时间约需０．５ｓ，这与推力室的正常启动时
间基本一致，４个压力测点的测量值基本接近，均
在１０～２０ｋＰａ之间，低于推力室正常工作所需的
压力，其中图９（ａ）的压力测量值稍低于图９（ｂ）试
车的测量值．
从图９的测量值和图７的仿真值对比来看，

两者基本接近．试车时该超声速自引射装置正常
启动，发动机的主要性能参数全部获得，说明该引
射器可满足该发动机的试验要求．

图９　引射器０截面压力测量曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔ　ｖａｌｕｅ　ｏｆ　ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｉｎ　０－ｓｅｃｔｉｏｎ

ｏｆ　ｅｊｅｃｔｏｒ

３　结　论

通过对火箭发动机超声速引射器工作过程进

行研究后，得到如下结论：

１）在相同二次流入口面积时圆柱型超声速
引射器的引射系数值小于二次喉道型超声速引射

器．
２）对比圆柱型引射器真空舱内压力仿真值
和试车测量值，两者基本一致．
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