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低速风洞进气道试验柱形分布式

引射器优化设计
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摘　　　要：为适应低速风洞发动机进气道试验的大流量模拟的迫切需要，介绍了适用于４ｍ量级低速风洞

的柱形分布式引射器的设计方案。通过 ＡＮＳＹＳＣＦＸ软件采用有限体积法对引射器内流场进行了数值模

拟，重点优化了引射器的引射面积比、离散的喷嘴分布方式和喷嘴出口设计点总压、马赫数等参数。综合考虑

引射器在风洞中的使用条件限制和吸入流量技术指标要求，完成了引射器设计。优化后的引射器方案解决了

小体积、大吸入流量需求之间的矛盾。在ＦＬ１４风洞的验证试验表明，优化后引射器的最大吸入流量达到

９．０７ｋｇ／ｓ，满足４ｍ量级低速风洞进气道试验大流量模拟需求。
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　　飞机进气道风洞试验是获取进气道／发动机

匹配特性的重要手段，进气道的进气流量是进气

道风洞试验需要模拟的重要参数。低速风洞试验

中进气道的进气流量不能靠冲压方式完全得到，

主要借助真空泵吸气或引射器引射等方法来实现

进气流量的充分模拟［１２］。
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低速风洞进气道试验流量模拟的方法在不同

风洞中有所不同。在欧美等航空发达国家，使用

真空泵吸气法相对较多。ＧｅｒｍａｎＤｕｔｃｈ Ｗｉｎｄ

Ｔｕｎｎｅｌｓ的ＬＬＦ（ｌａｒｇｅｌｏｗｓｐｅｅｄｆａｃｉｌｉｔｙ）风洞和

ＧｅｒｍａｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｅｎｔｅｒ的 ＮＷＢ 低速风洞

（ｌｏｗｓｐｅｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｉｎＢｒａｕｎｓｃｈｗｅｉｇ）主要采

用真空泵吸气法实现进气道试验的流量模拟。其

中ＬＬＦ风洞通过８台真空泵的吸气管组合，可实

现多路进气流量的同时模拟［３］。ＮＷＢ风洞采用

两台真空泵吸气的方法，可对两路进气道实现从

０．８～４．３ｋｇ／ｓ的进气流量模拟
［４］。美国波音公

司的Ａ风洞采用一台真空泵、Ｂ风洞则采用一套

涡轮喷气发动机为进气道试验提供流量模拟［４］。

俄罗斯中央空气流体动力学研究院的Ｔ１０１风洞

和恰普雷金航空研究所的Ｔ２０３风洞用的是引射

器引射方法实现进气流量模拟［４］。国内主要有真

空泵吸气和引射器引射两种方法。中国航空工业

气动力研究院ＦＬ８风洞采用引射器引射方法实

现进气流量模拟［５］。南京航空航天大学的ＮＨ２

风洞采用１１台真空泵的吸气管组合
［６］，可实现大

于４．０ｋｇ／ｓ的流量模拟能力。中国空气动力研究

与发展中心低速空气动力研究所（下文简称为低

速所）用的是真空泵吸气法［７］和引射器引射法［８］。

其中，真空泵吸气法用于ＦＬ１３大型低速风洞，４

台真空泵组合可达到最大９．０ｋｇ／ｓ的吸气能力；

引射器引射法主要用于４ｍ量级低速风洞，原有

的环缝式引射器是２０世纪８０年代研制的，最大

吸气能力为５．０ｋｇ／ｓ
［９］，可调节流量为０．１～３．０

ｋｇ／ｓ，能够满足在４ｍ量级风洞开展配置涡喷发

动机或小涵道比涡扇发动机的飞机进气道试验流

量模拟需求。

随着大型运输机自主研制进程的深入，大涵

道比涡扇发动机被广泛使用，开展这类飞机的进

气道／发动机匹配特性风洞试验研究是自主研制

发动机短舱必须要研究的重要内容，也是打破航

空发达国家技术封锁的需要。从研制成本和技术

风险的角度讲，在研制选型阶段，在４ｍ量级风洞

开展发动机短舱进气道试验是十分必要的。由于

大涵道比涡扇发动机的进气流量比涡喷发动机或

小涵道比涡扇发动机的进气流量有较大幅度增

加［１０］，在４ｍ量级风洞开展发动机短舱进气道试

验需要模拟的进气流量也相应增加，低速所原有

的环缝式引射器已满足不了其流量模拟需求。

为更好地满足大涵道比发动机短舱进气道低

速风洞试验需求，本文通过理想气体一维管道流

动理论分析，采用数值模拟并结合工程经验的方

法优化了引射器的设计参数，研制了适用于低速

风洞进气道试验的柱形分布式引射器。

１　引射器的技术要求

根据在４ｍ量级低速风洞中进行大涵道比涡

扇发动机短舱进气道试验需求，对引射器的技术

要求包括：

１）引射器装置和模型的总阻塞度应小于

５％
［１１］。

２）引射器内径不大于２５０ｍｍ，长度不大于

１０００ｍｍ。

３）试验风速为７０ｍ／ｓ时，引射器最大吸入

流量不低于８．５ｋｇ／ｓ。

２　初步设计方案

在低速所的低速风洞进气道试验中，引射器

装置通常置于风洞内且需要远离模型，模型与引

射器之间通过吸气管连接（见图１），吸气管道长、

弯道多，造成压力损失严重，需要引射器有较高的

引射性能才能满足需求。

图１　引射器在进气道试验中的使用

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｓｏｆｅｊｅｃｔｏｒｉｎｉｎｌｅｔｔｅｓｔ

低速风洞使用的传统环缝式引射器的原理如

图２所示。这种引射器技术比较成熟，结构简单，

其局限性是起喷嘴功能的环缝位于混合室壁面，

引射流与吸入流间的接触面有限，且引射流与壁

面的摩擦造成较大的能量损失［１２］，一定程度限制

了环缝引射器引射系数犆ｊ（定义为吸入流与引射

流的流量之比）的提高。相同工作条件下，在不增

图２　环缝式引射器原理示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆａｎｎｕｌａｒｅｊｅｃｔｏｒ

加引射器本体体积的前提下，其引射性能进一步

３８４２
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提高的裕度较小；要进一步提高吸入流的流量，须

增加引射器的环缝级数［１３］或径向尺寸［１４］，但这会

增加引射器装置在风洞中的堵塞度。

根据低速风洞对引射器的技术要求，以及发

动机进气道短舱设计方面的经验和应用效果［１５］，

初步确定新研制的引射器采用柱形分布式结构方

案（图３），引射器由４部分组成：引射器柱形混合

室、环形驻室、微型引射喷嘴（简称为喷嘴）组合驻

室、离散分布的微型喷嘴。若干个出口面积相当

的微型喷嘴组成一个喷嘴耙，共用一个喷嘴组合

驻室。喷嘴耙沿周向等间距分布，每个喷嘴耙上

的喷嘴沿径向按等环面积分布。离散式分布的喷

嘴布局可有效增加引射流和吸入流的接触面积，

利于两股气流的掺混过程，有效提高引射效率并

缩短混合室的长度［１６］。根据文献［１７］研究表明，

多喷嘴引射器的混合室长度是面积相当的中心型

引射器混合室长度的１／（犖１
／２）倍（犖 为喷嘴个

数），据此初步确定引射器总长度为８００ｍｍ，混合

室长度为６００ｍｍ，内径为２５０ｍｍ。此尺寸可满

足引射器装置和模型的总阻塞度应小于５％的

要求。

图３　柱形分布式引射器示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｃｏｌｕｍｎｉｆｏｒｍｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｅｊｅｃｔｏｒ

３　引射器数值模拟与优化

３１　计算方法

在初步方案基础上，采用一维控制体对引射

器性能进行理论分析，柱形分布式引射器工作原

理见图４。进行理论分析时，忽略引射流和吸入

流间的相互作用过程，并作以下假设［１８］：①引射

流和吸入流均为完全理想气体；②所有流动是等

熵流动；③不计混合过程壁面对混合气流的摩擦；

④引射流和吸入流在混合室出口充分混合。

引射器的引射系数计算由混合室入口、出口

截面之间的连续方程得到。

连续方程
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式中犃为管道流动中任一处管道横截面面积，狆ｔ

和犜ｔ分别为该截面处的总压和总温，犜ｔｅ和犜ｔｊ分

别为引射流总温和吸入流总温，犿
·

４ 为引射器出口

气流总流量，犿
·

ｅ为引射流量，犿
·

ｊ为引射器吸入流

量，犃ｅ和犃ｊ分别为图４中①截面上引射流流通

面积与吸入流流通面积，狆ｔｊ为吸入流总压，狆ｔｅ为

引射流总压（即喷嘴出口总压），犮＝０．０４０４２为常

数，κ为等熵指数，狇（λ）为流量函数，λ为速度

系数。

图４　引射器工作原理示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｗｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｅｊｅｃｔｏｒ

由上述公式可见，影响引射系数的因素主要

是吸入流与引射流之间的总压比、流通面积比（图

４中的引射流面积犃ｅ与吸入流面积犃ｊ之比）、流

速和总温比。由于吸入流的总压、总温与环境压

力和温度基本一致，吸入流流通面积受引射器内

径限制可调范围较小，引射流由具有恒温设备的

高压气源提供，可忽略其温度变化；因此，结合引

射器在低速风洞中的使用条件，对引射器的性能

优化主要考虑对面积比、喷嘴分布方式、喷嘴出口

总压和喷嘴流速的优化配置。

采用 ＡＮＳＹＳＣＦＸ商用软件对引射器内部

流场进行计算，计算使用基于有限元的有限体积

法。计算模型为ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ）犽ε

湍流模型，流动介质状态方程为理想气体状态方

程。计算网格为ＩＣＥＭＣＦＤ软件生成的四面体

网格，对喷嘴耙和喷嘴进行加密处理，网格数量控

４８４２
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制在１０００万以内。为提高计算效率，计算模型

采用半模，包括引射器内壁、喷嘴耙以及喷嘴等。

考虑引射器在低速风洞中的使用环境情况，

选择参考压力为９５ｋＰａ。在引射器入口、喷嘴口

和引射器出口设置边界条件（见图５），引射器内

流边界分为压力进口边界、压力出口边界和壁面

边界。其中，引射器入口边界条件为：总压为９５

ｋＰａ，总温为３００Ｋ；喷嘴口的边界条件为：速度为

超声速，总、静压的设定值依据计算时选择的不同

马赫数来设定，总温为３００Ｋ；引射器出口的边界

条件为：模拟风洞试验环境，风速为７０ｍ／ｓ，静压

为９２．３ｋＰａ，总温为３００Ｋ；引射器内壁面为无滑

移绝热壁面条件；对称面采用对称边界条件，不设

置任何参数。

图５　计算边界条件

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３２　引射面积比优化

确保引射器内径不大于２５０ｍｍ的前提下，

引射面积比主要通过优化喷嘴出口尺寸、喷嘴数

量来确定。在满足喷嘴和喷嘴组合驻室在引射器

内流道内的堵塞度不超过５％前提下
［１１］，结合工

程使用经验，选择３种尺寸的喷嘴进行对比研究。

选择布置１２组喷嘴耙，每组１０个共１２０个微型

喷嘴，喷嘴直径分别为４．０、４．４、５．０ｍｍ，对应引

射面积比为０．０３、０．０４、０．０５（见表１）。在系列相

同的喷嘴出口总压下进行比较计算，设定喷嘴出

口具有相同的马赫数２．５。

图６给出了系列喷嘴出口总压下，不同引射

面积比时的引射系数犆ｊ计算结果。在相同的喷

嘴出口总压时，随着引射面积比增加，引射系数

犆ｊ逐渐降低；在喷嘴出口总压为２ＭＰａ时，引射

面积比为０．０３的喷嘴引射系数约为３．３，引射面

积比为０．０４和０．０５时的喷嘴引射系数约为２．５

和２．０，远小于引射面积比为０．０３的喷嘴引射系

数。这是由于引射流在喷嘴出口处达到超声速，

引射流向外膨胀扩张，挤压了吸入流的流线方向，

缩小了吸入流的有效流通面积；引射面积比越大

时，引射流向外膨胀占据的空间越大，引射流与吸

入流掺混不充分的情况越明显，进而影响了引射

性能。因此，在相同的喷嘴数量下可选择引射面

积比０．０３为设计值。

表１　喷嘴参数

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狀狅狕狕犾犲

喷嘴耙组数 喷嘴个数 喷嘴直径／ｍｍ 引射面积比

１２ １２０ ４．０ ０．０３

１２ １２０ ４．４ ０．０４

１２ １２０ ５．０ ０．０５

１０ １００ ４．３ ０．０３

８ ８０ ４．８ ０．０３

图６　引射面积比对引射系数的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｅｊｅｃｔｉｏｎａｒｅａｒａｔｅｏｎｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

３３　引射喷嘴的分布优化

文中第３．２节提到引射流与吸入流的掺混程

度影响引射器的引射性能，那么在相同引射面积

比情况下，喷嘴的空间分布情况也将对引射性能

产生影响。在保持引射面积比为０．０３前提下，选

择喷嘴组为８组、１０组、１２组沿周向等间距分布

方式，对应喷嘴数量为８０、１００个和１２０个３种不

同空间分布情况（见表１）进行比较研究。由于喷

嘴数量不同，因此通过调整喷嘴直径来保证３种

喷嘴组具有相同的引射面积比（０．０３）。计算条件

为相同的引射面积比和喷嘴出口总压，喷嘴出口

马赫数为２．５，通过比较不同喷嘴出口总压下的

引射性能得到最优的喷嘴耙空间分布方式。

喷嘴分布按照环面积相等的基本原则分布，

但由于引射器柱形腔体壁面对附近喷嘴的影响，

会造混合室内气流局部掺混不均匀、出口流速分
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布不均匀的现象。为使混合室内两股气流掺混更

加充分，对以上３种分布方式的喷嘴位置进行了

优化，在环面积相等分布的基础上，将喷嘴向柱形

腔体中心调整，并进行数值模拟反复优化，寻找喷

嘴最佳的分布位置。

图７和图８为喷嘴分布位置优化后柱形混合

室内气流的马赫数分布情况。可以看出柱形混合

室内下游位置和出口位置处气流的马赫数分布均

匀，表明引射流与吸入流得到了较充分掺混。计

算结果如图９所示，从吸入流量结果看，相同引射

面积比、喷嘴出口总压和马赫数下，喷嘴为１２

组×１０点的分组方式优于其他两组。这是因为

按照１２组喷嘴耙分布时，喷嘴在引射面上分布密

度更大，利于引射流和吸入流充分掺混，对提引射

效率有积极作用。因此，在引射面积比为０．０３基

础上，确定１２组×１０点喷嘴分布方式为较好的

结构布局。

图７　引射器对称面马赫数分布

Ｆｉｇ．７　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

ｏｆｅｊｅｃｔｏｒ

图８　柱形混合室出口马赫数分布

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｏｕｔｌｅｔｏｆ

ｃｏｌｕｍｎｉｆｏｒｍｍｉｘｉｎｇｃｈａｍｂｅｒ

图９　喷嘴分布对吸入流量的影响

Ｆｉｇ．９　Ａｂｓｏｒｂｉｎｇｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ

ｂｙｎｏｚｚｌｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｎｇ

３４　喷嘴出口总压优化

在确定喷嘴为１２组×１０点分布方式、引射

面积比为０．０３基础上，考虑到引射器工作的安全

性及风洞中能够提供引射流的可用压力范围，选

择喷嘴出口总压为２～５ＭＰａ之间的６种工况进

行数值模拟对比研究，以确定喷嘴出口总压的设

计点值；计算时设定喷嘴出口且具有相同的马赫

数２．５。

图１０给出了喷嘴出口总压变化时引射器性

能的计算结果。从吸入流量和引射系数随喷嘴总

压变化趋势看，两者是矛盾的关系。考虑到引射

器用于进气道试验的主要作用是提供尽量高的吸

入流量，因此把提高吸入流量作为首要优化目标，

图１０　喷嘴出口总压对引射性能的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｊｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｔｏｔａｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｎｏｚｚｌｅｏｕｔｌｅｔ

其次考虑引射效率。从图１０可见，喷嘴出口总压

增大到３．５ＭＰａ时，吸入流量达到最大值为９．３０

ｋｇ／ｓ，此时的引射系数约为２．１；继续增大喷嘴出

口总压，吸入流量和引射系数都减小。这是因为

喷嘴处于超临界状态，引射流在柱形混合室内不

６８４２
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能充分膨胀，形成壅塞，抑制了吸入流的流动，引

射效率降低，表现为引射系数减小。但喷嘴出口

总压降为３．０ＭＰａ时，吸入流量约为９．２７ｋｇ／ｓ，

引射系数约为２．４；与前者相比，喷嘴出口总压降

低０．５ＭＰａ，吸入流量仅减小３‰，引射系数增大

０．３。因此，兼顾引射效率和能耗比的合理性，确

定喷嘴出口设计点总压为３．０ＭＰａ。

３５　喷嘴出口马赫数优化

在喷嘴直径确定前提下，喷嘴的喉道尺寸与

喷嘴出口马赫数直接相关［２０］，影响喷嘴出口设计

点总压；由式（３）和式（４）知喷嘴出口马赫数又对

引射系数影响很大。因此，在确定引射面积比为

０．０３、喷嘴分布方式以及喷嘴出口设计点总压为

３．０ＭＰａ情况下，结合工程使用经验，选择喷嘴出

口马赫数为２．０～３．０之间的５种工况进行对比

研究，优化出喷嘴出口设计点马赫数。

图１１给出了喷嘴出口马赫数变化时引射器

性能的计算结果。从吸入流量变化趋势看，随喷

嘴出口马赫数增大，吸入流量先增大后减小，其最

大值出现在喷嘴出口马赫数为２．３～２．５之间，对

应的引射系数在２．０～２．４之间。在优先保证吸

入流量最大的前提下，考虑到喷嘴出口设计点总

压为３．０ＭＰａ时对应的引射系数为２．４，因此确

定喷嘴的出口设计点马赫数为２．５。

图１１　喷嘴出口马赫数对引射性能的影响

Ｆｉｇ．１１　ＥｊｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

ｏｆｎｏｚｚｌｅｏｕｔｌｅｔ

４　引射器方案确定和验证试验

通过数值模拟和优化，综合考虑引射器使用

条件和加工工艺水平，确定引射器的最终结构方

案和参数如下：

１）总体上为柱形分布式引射结构方案，内径

为２５０ｍｍ，长度为８００ｍｍ，混合室长度６００ｍｍ。

２）引射面积比为０．０３，喷嘴出口设计点总压

为３．０ＭＰａ、马赫数为２．５。

３）喷嘴为１２组×１０点分布方式，共１２组喷

嘴耙、１２０个微型喷嘴，喷嘴直径为４ｍｍ。

在ＦＬ１４风洞进行了验证试验，试验模型为一

喇叭型整流模型（见图１２）；引射流由具有恒温设

备的高压气源提供，可用压力范围为０．１～６ＭＰａ，

控制精度为±０．１％；试验来流速度为７０ｍ／ｓ。

试验结果与计算结果如图１３所示。从吸入

流量来看，在喷嘴出口总压小于设计点总压阶段，

试验值与计算值随喷嘴出口总压增加的变化趋势

基本一致，试验值略低于计算值；在喷嘴出口总压

设计点，吸入流量的试验值约为９．０７ｋｇ／ｓ，较计

算值９．２７ｋｇ／ｓ约小２．２％，满足引射器吸入流量

不低于８．５ｋｇ／ｓ的设计指标。虽然试验值略低于

计算结果，但考虑到数值模拟的条件比较理想化，

从工程应用角度上看，试验值和计算值之间的误

差是可以接受的，因此通过适当简化条件下的数

值模拟对引射器的设计优化有重要实际意义。

图１２　验证试验

Ｆｉｇ．１２　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｔｅｓｔ

图１３　试验与计算对比情况

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｓｔａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ
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５　结　论

通过对引射器内流场的数值模拟，对引射面

积比、喷嘴分布方式和喷嘴设计点参数等进行了

优化，使得引射器性能有了明显的提高。

１）新设计的柱形分布式引射器最大吸入流

量达到９．０７ｋｇ／ｓ，满足８．５０ｋｇ／ｓ的设计指标。

２）柱形分布式引射器解决了小体积、大吸入

流量需求之间的矛盾，是结构相对简单、引射性能

比较好的一种引射器，可提高低速风洞进气道试

验的流量模拟能力。

３）从试验值和计算值之间的误差来看，通过

适当简化条件下的数值模拟对引射器的设计优化

有实际指导意义。
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