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发射井引射器的工作特性
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摘　　　要：针对发射井优化设计问题，提出了发射井引射器模型和引射器函数求解方法。研究了静压协调

函数的性质，分析了发动机总压、发射井横截面积、混合室出口压强变化时的极限工作条件和取值范围。结果

表明：第一极限、引射面积零点和等速点不能达到；在未达到第三极限时，引射器工作特性服从静压协调函数；

在第三极限和最小极限之间工作特性曲线服从最优静压函数；在过雍塞状态，引射器工作特性服从最小静压

函数。研究结果为发射井和引射器的优化设计提供了重要指导。
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　　井式火箭发射技术的迅速发展，使得发射井

优化设计成为重要研究课题［１］，而分析发射井流

场规律是发射井优化设计的重要步骤［２］。火箭从

点火到出井过程中，发射场区的流场经历回火阶

段、引流阶段和失稳阶段等３个明显的阶段变

化［３］。在引流阶段，火箭燃气射流在井下狭窄空
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间内产生引射作用，整个发射井相当于大型的引

射器，其引射性能直接影响发射井的流场特性。

因此研究发射井引射规律对于分析发射井流场规

律和发射井优化设计具有重要意义。

当前对于发射井燃气流场，王飞等采用ＣＦＤ

方法分析了 Ｗ型发射井出井过程，明确了引射现

象的存在［３］；周笑飞详细分析了组分输运、湍流模

式、离散格式、复燃等因素对ＣＦＤ模拟地下井燃

气射流结果的影响，给出了引射阶段流场参数的

变化规律［４］；谢政采用ＣＦＤ方法研究了发射井燃

气流场的流动规律并与发射试验进行了对比，分

析了二次燃烧问题和注水降噪方法，研究结果验

证了发射井引射规律［５］。以上研究成果虽然均涉

及到发射井引射规律，但是由于武器装备研究的

保密性和高度计划性，这些研究的主要关注点在

整体流动规律、ＣＦＤ方法、初始冲击等方面，并没

有针对引射规律的深入理论研究。

当前对于引射器的研究以ＣＦＤ方法和实验

方法居多，主要研究方面为多级引射器［６］，几何形

状对引射器性能的影响［７８］，两相流引射器［９］，临

界引射器［１０］，混合过程［１１］，激波影响［１２］，摩擦损

失［１３］，流动可视化［１４１５］等。在引射器的理论研究

方面，主要是在索科洛夫法、奥芳夫法和维利杰尔

法基础上改进提出一种简化计算方法［１６１７］，典型的

有Ｅａｍｅｓ理论
［１８］、ＥｉＤｅｓｓｏｕｋｙ理论

［１９］、祝银海理

论［２０］。这些理论根据具体问题提出了针对性的简

化计算方法，具有相当的准确度，但是由于发射井

和典型引射器在入口段和扩压段存在明显差异，这

些理论方法对于发射井问题并不能完全适用，必须

根据发射井的构型特点建立针对性的理论。

当前对于发射井优化设计的针对性理论研究

较少。在其他涉及到流体力学性能的优化设计领

域，多采用 ＣＦＤ 和数值寻优算法相结合进

行［２１２２］。实际中ＣＦＤ计算常常耗费大量人力和

计算资源，优化设计中还有可能反复几何建模，特

别是发射井体量巨大，基于ＣＦＤ方法的优化设计

并不可取。所以在发射井优化设计时，应当先采

用近似公式进行粗设计，然后采用ＣＦＤ方法进行

精设计，最后通过试验进行验证。

本文从等面积引射器基本原理出发，对发射

井构型作适当简化，提出发射井引射器的概念，推

导适用于描述发射井流场特性的准一维方程组，

提出引射器函数方法进行方程组求解，分析发射

井引射器各种极限工作状态的关系，建立参数变

化时的完整工作特性曲线，为发射井的快速分析

设计提供指导。

１　适用于发射井的引射器函数方法

１１　发射井引射器模型的基本假设

发射井引射原理如图１所示。由火箭发动机

喷出的超声速射流在１１截面形成低压区，发射

场坪上的空气在大气压的驱使下进入发射井填补

低压区。进入发射井的空气与发动机火箭燃气射

流混合，并被加速，最终在３３截面上，空气与燃

气完全混合，具有相同的状态参数。混合气流经

过排焰道排出。在这一过程中，发动机喷出的燃

气射流相当于引射器的工作流体［２３］，由大气压作

用进入发射井的空气相当于引射流体［２３］，发动机

出口至排焰道入口之间的圆柱形区域相当于引射

器的混合室。由此，发射井圆柱形主体部分可以

简化为圆柱形等截面积引射器，采用一维引射器

理论进行分析。

图１　发射井简化示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｓｉｌｏ

一维引射器理论的基本假设有

１）工作气流和引射气流在混合室入口满足

静压匹配关系，流场只有沿流向的速度分量，两股

气流均为比热容恒定，比热比恒定的理想气体；

２）不考虑混合室内的具体掺混过程，气流在

掺混过程中不发生化学反应，且认为混合室出口

已完成掺混，混合气流也为理想气体；

３）忽略混合室的壁面摩擦损失；

４）气流为绝热流动。

考虑到拉瓦尔喷管出口压强为设计值，无法

满足静压匹配关系，故混合室入口选为拉瓦尔喷

管沿流向下游距离不远处，在图１中为２２截面。

为了计算方便，选择２２下游、引流通道上游的等

截面发射井段为混合室，出口选为引流通道入口

上游一定距离处，在图１中为３３截面。

１２　引射器方程组

为计算混合室两端的参数关系和引射系数，

６５８
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对图１再简化，仅保留火箭发动机、引射气道、混

合室。简化后的发射井引射原理图如图２。

图２　发射井引射原理简图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｌｏｅｊｅｃｔｏｒ

如图２所示引射器中，已知量有４部分：①火

箭发动机入口总温犜、总压狆、比热比γｐ、气体

常数犚ｐ；②井口空气总温犜０、总压狆０、比热比γｓ、

气体常数犚ｓ；③混合室出口静压狆３；④发动机喉

部横截面积犃ｔ、引射器横截面积（即发射井横截

面积）犃３。

需要求解的量也包括４部分：①２２截面上

工作流体的压强狆２（根据静压匹配关系，２２截面

上引射流体的静压与工作流体的静压相等，所以

统一设为狆２）、温度犜ｐ２、密度ρｐ２、速度狏ｐ２、过流面

积犃ｐ２；②２２截面上引射流体的温度犜ｓ２、密度

ρｓ２、速度狏ｓ２、过流面积犃ｓ２；③３３截面上的温度

犜３、密度ρ３、速度狏３、比热比γ３、气体常数犚３；

④引射系数狌。

此外，在求解过程中出现的关于引射流体的

量统一加下标ｓ，关于工作流体的量统一加下标

ｐ，如果该量仅限于２２截面，则再加下标２；求解

过程中混合流体仅考虑３３截面，出现的变量统

一加下标３。

为了计算方便，不考虑拉瓦尔喷管出口激波

带来的总压损失，假设发动机处于欠膨胀状态或

者完全膨胀状态，此时发动机出口工作流体仍然

为等熵流动。

求解此发射井引射器，需要先根据一维绝热

流动假设分别将已知的发动机入口参数、井口空

气参数、混合室出口参数结合已知面积参数化为

２２截面上的气流参数，再根据静压匹配关系求

解。具体过程如下：

１）根据火箭发动机入口总温犜、总压狆、

比热比γｐ、气体常数犚ｐ，并假设狆２ 已知，求取２２

截面上工作气流的参数。

由狆２＝狆

π（λｐ２）可得

λｐ２ ＝π
－１ 狆２

狆（ ） ＝
γｐ＋１

γｐ－１
１－

狆２

狆（ ）［ ］

１－
１
γ

槡
ｐ

（１）

式中λｐ２为２２截面上工作流体的速度系数，π为

气动函数［２４］，其表达式为

π（λ）＝ １－
γ－１

γ＋１
λ（ ）２

γ

γ－１

（２）

　　根据气动函数

τ（λ）＝１－
γ－１

γ＋１
λ
２ （３）

　　可以求得２２截面上工作流体的温度

犜ｐ２ ＝犜

τ（λｐ２）＝犜

 １－
γｐ－１

γｐ＋１
λ
２
ｐ（ ）２ （４）

　　速度可以表示为

狏ｐ２ ＝λｐ２犪ｐｃｒ＝λｐ２
２γｐ

γｐ＋１
犚ｐ犜槡

 （５）

式中犪ｐｃｒ为工作气流的临界声速。

密度可以表示为

ρｐ２ ＝
狆２
犚ｐ犜ｐ２

（６）

　　于是，得到方程组

λｐ２ ＝π
－１（狆２／狆

）

犜ｐ２ ＝犜

τ（λｐ２）

狏ｐ２ ＝λｐ２犪ｐｃｒ

ρｐ２ ＝狆２／（犚ｐ犜ｐ２

烅

烄

烆 ） （７）

　　２）根据井口空气总温犜０、总压狆０、比热比

γｓ、气体常数犚ｓ，并假设狆２ 已知，求取２２截面上

引射气流的参数。参照得到式（７）的推导过程可

以得到２２截面上引射流体的方程组

λｓ２ ＝π
－１（狆２／狆０）

犜ｓ２ ＝犜０τ（λｓ２）

狏ｓ２ ＝λｓ２犪ｓｃｒ

ρｓ２ ＝狆２／（犚ｓ犜ｓ２

烅

烄

烆 ） （８）

　　３）根据前述假设，混合前发动机燃气射流为

等熵准一维流动，可以由气动函数得到２２截面

上关于工作流体和引射流体过流面积的方程组

犃ｐ２ ＝犃ｔ／狇（λｐ２）

犃ｓ２ ＝犃３－犃ｐ
｛

２ （９）

式中狇为流量函数，其表达式为

狇（λ）＝
ρ狏

ρｃｒ狏ｃｒ
＝
γ＋１（ ）
２

１
γ－１

λ１－
γ－１

γ＋１
λ（ ）２

１
γ－１

（１０）

　　４）已知狆３，并假设狆２ 已知，根据引射器混合

７５８
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室入口和出口参数关系建立关于２２截面和３３

截面上参数的方程组。

根据质量守恒可得

犿ｐ＋犿ｓ＝犿３ （１１）

式中犿ｐ、犿ｓ、犿３ 分别为工作流体、引射流体和混

合流体的质量流量，其分别可以表示为

犿ｐ＝ρｐ２狏ｐ２犃ｐ２ （１２）

犿ｓ＝ρｓ２狏ｓ２犃ｓ２ （１３）

犿３ ＝ρ３狏３犃３ （１４）

　　根据能量守恒可得

犿ｐ犮狆ｐ犜

＋犿ｓ犮狆ｓ犜０ ＝犿３犮狆３犜０３ （１５）

式中犮狆ｐ、犮狆ｓ、犮狆３分别为工作流体、引射流体和混

合流体的比定压热容，犜０３为混合流体的总温。

根据动量守恒可得

犿ｐ狏ｐ２＋犿ｓ狏ｓ２－犿３狏３ ＝ （狆３－狆２）犃３ （１６）

　　混合气体状态方程为

狆３ ＝ρ３犚３犜３ （１７）

　　３３截面的总温可以表示为

犮狆３犜０３ ＝犮狆３犜３＋狏
２
３／２ （１８）

　　３３截面上，混合流体的比定压热容满足

方程

犿ｐ犮狆ｐ＋犿ｓ犮狆ｓ＝犿３犮狆３ （１９）

　　混合气体的气体常数满足方程

犿ｐ犚ｐ＋犿ｓ犚ｓ＝犿３犚３ （２０）

　　于是得到描述混合室参数关系的方程组

犿ｐ＋犿ｓ＝犿３

犿ｐ＝ρｐ２狏ｐ２犃ｐ２

犿ｓ＝ρｓ２狏ｓ２犃ｓ２

犿３ ＝ρ３狏３犃３

犿ｐ犮狆ｐ犜

＋犿ｓ犮狆ｓ犜０ ＝犿３犮狆３犜０３

犿ｐ狏ｐ２＋犿ｓ狏ｓ２－犿３狏３ ＝ （狆３－狆２）犃３

狆３ ＝ρ３犚３犜３

犮狆３犜０３ ＝犮狆３犜３＋狏
２
３／２

犿ｐ犮狆ｐ＋犿ｓ犮狆ｓ＝犿３犮狆３

犿ｐ犚ｐ＋犿ｓ犚ｓ＝犿３犚

烅

烄

烆 ３
（２１）

　　将方程组式（７）、式（８）和式（９）代入式（２１），

得到一个由２０个方程组成的方程组

λｓ２ ＝π
－１（狆２／狆０）

犜ｓ２ ＝犜０τ（λｓ２）

狏ｓ２ ＝λｓ２犪ｓｃｒ

ρｓ２ ＝狆２／（犚ｓ犜ｓ２）

λｓ２ ＝π
－１（狆２／狆

）

犜ｐ２ ＝犜

τ（λｐ２）

狏ｐ２ ＝λｐ２αｐ

烅

烄

烆 ｃｒ

ρｐ２ ＝狆２／（犚ｐ犜ｐ２）

犃ｐ２ ＝犃ｔ／狇（λｐ２）

犃ｓ２ ＝犃３－犃ｐ２

犿ｐ＋犿ｓ＝犿３

犿ｐ＝ρｐ２狏ｐ２犃ｐ２

犿ｓ＝ρｓ２狏ｓ２犃ｓ２

犿３ ＝ρ３狏３犃３

犿ｐ犮狆ｐ犜ｓ犮狆ｓ犜０ ＝犿３犮狆３犜０３

犿ｐ狏ｐ２＋犿ｓ狏ｓ２－犿３狏３ ＝ （狆３－狆２）犃３

狆３ ＝ρ３犚３犜３

犮狆３犜０３ ＝犮狆３犜３＋狏
２
３犮狆３／２

犿ｐ犮狆ｐ＋犿ｓ犮狆ｓ＝犿３犮狆３

犿ｐ犚ｐ＋犿ｓ犚ｓ＝犿３犚

烅

烄

烆 ３
（２２）

　　称式（２２）为引射器方程组。求解引射器方程

组可以得到发射井准一维流动所有参数。

基于引射器方程组的求解结果，根据引射系

数的定义

狌＝
犿ｓ
犿ｐ

（２３）

可以求得引射系数。

１３　引射器函数

把引射器方程组中用狆２ 和已知参数表示的

未知变量都代入动量方程时，可以得到一个由１１

个已知量和一个未知量狆２ 组成的方程，现称之为

引射器方程。在求解狆２ 时，引射器方程和引射器

方程组是等价的。为了便于研究，在此引入引射

器函数犈ｊ，引射器方程可以用引射器函数表示为

犈ｊ（犜
，狆，γｐ，犚ｐ，犜０，狆０，γｓ，犚ｓ，狆３，犃ｔ，

犃３；狆２）＝ （犿ｐ狏ｐ２＋犿ｓ狏ｓ２－

犿３狏３）／犃３＋狆２－狆３ ＝０ （２４）

　　简记作

犈ｊ（狆２）＝０ （２５）

　　采用引射器函数求解引射器方程，可以在狆２

取值范围内粗略地进行遍历求取引射器函数值，

确定零点的分布区间，而后采用二分法精确求取

零点，得到引射器方程的精确解，进而求得引射器

方程组其他变量。

１４　发射井引射器算例

取犜 ＝３０００Ｋ，狆 ＝５ＭＰａ，犜０＝３００Ｋ，

狆０＝１０１３２５Ｐａ，狆３＝１０１３２５Ｐａ，发动机喉部直径

犇ｔ＝０．１ｍ，发射井直径犇３＝４ｍ，犚ｓ＝２８６．８９０９

Ｊ／（ｋｇ·Ｋ），γｓ ＝ １．４０１７，犚ｐ ＝ ３５７．５６２８

Ｊ／（ｋｇ·Ｋ），γｐ＝１．２４７０，狆２＝０～１０１３２５Ｐａ，计算

得 到 两 个 零 点 狆２ ＝ １９．７０９５ Ｐａ、狆２＝

８５８
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９８７４２．９６２８Ｐａ，一个无穷点狆２＝３５．１０１７Ｐａ和

一个间断点狆２＝４２．１２４８Ｐａ。根据狆２＝１９．７０９５

Ｐａ计算３３截面参数均得到非物理值，应当舍

弃，所以引射器方程的正确解为狆２＝９８７４２．９６２８

Ｐａ。从正确解出发，求得引射器方程组其他未知

量如表１。

表１　引射器方程组未知量的值

犜犪犫犾犲１　犞犪犾狌犲狊狅犳狌狀犽狀狅狑狀狊狅犳狋犺犲犲犼犲犮狋狅狉犲狇狌犪狋犻狅狀狊犲狋

变量 数值

λｐ２ ２．２１９０

狏ｐ２／（ｍ／ｓ） ２４２１．２９３５

犜ｐ２／Ｋ １３７６．１６０８

ρｐ２／（ｋｇ／ｍ
３） ０．１９８７

λｓ２ ０．２４６３

狏ｓ２／（ｍ／ｓ） ７８．０７０５

犜ｓ２／Ｋ ２９６．９６６２

ρｓ２／（ｋｇ／ｍ
３） １．１４７３

犃ｐ２／ｍ
２ ０．０５１８

犃ｓ２／ｍ
２ １２．５１４６

犿ｐ／（ｋｇ／ｓ） ２４．９２９９

犿ｓ／（ｋｇ／ｓ） １１２０．９３４１

犿３／（ｋｇ／ｓ） １１４５．８６４０

狌 ４４．９６３４

犮狆３／（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）） １０２１．８１０３

犚３／（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）） ２８８．５３５２

γ３ １．３９３４

犜０３／Ｋ ４０３．４８７３

狏３／（ｍ／ｓ） １０４．７４５３

犜３／Ｋ ３９８．１１８６

ρ３／（ｋｇ／ｍ
３） ０．８７０５

２　静压协调函数

２１　静压协调函数的基本概念

引射器方程实际上是狆２ 的隐函数，理论上可

以根据引射器方程得到狆２ 的显式函数，称为静压

协调函数，用犈ｐ来表示，其表达式记为

狆２ ＝犈ｐ（犜
，狆，γｐ，犚ｐ，犜０，狆０，γｓ，犚ｓ，狆３，

犃ｔ，犃３） （２６）

　　简记作

狆２ ＝犈ｐ （２７）

　　当某个自变量发生变化时，形成静压协调函

数随该变量变化的曲线，称为静压协调函数曲线。

求解具体某个参数的静压协调函数曲线需要用引

射器函数作为中间变量，先求取该参数变化时的

引射器函数曲线族，再求取曲线族的零点形成静

压协调函数的曲线。

静压协调函数共有１１个自变量，在发射井的

设计中，可以人工控制的重要参数包括发动机的

入口参数、发射井尺寸和混合室出口压强。下面

分别对狆３、狆
、犇３ 变化时的静压协调函数展开

研究。

２２　静压协调函数曲线

当狆３ 变化时，可以求取引射器函数曲线族的

零点形成狆３ 的静压协调函数曲线，但是由于引射

器有多个零点，所以静压协调函数曲线有多个分

支，实际中引射器（如文中第１．４节算例）并不能

形成很低的混合室入口压强，考虑到实际引射器

工作状态在参数变化时的连续性和唯一性，静压

协调函数曲线取纵坐标最大的分支。以下狆、

犇３ 变化时静压协调函数曲线也取纵坐标最大的

分支，不再赘述。

计算得到狆３ 的静压协调函数曲线如图３所

示。从图可以看出，随着狆３ 的的增大，狆２ 先减小

再增大，且终点高于起点。

图３　狆３ 的静压协调函数

Ｆｉｇ．３　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆ狆３

计算得到狆
的静压协调函数曲线如图４所

示。从图可以看出，随着狆的的增大，狆２ 持续减

小，但是曲线开始比较陡峭，慢慢趋缓，而后又变

陡峭。曲线并不是无限发展，而是从１０１３２５Ｐａ

开始，结束于约３．２５×１０８Ｐａ。

计算得到狆３ 的静压协调函数曲线如图５所

示。从图可以看出，随着犇３ 的的增大，狆２ 先是急

剧增大而后缓慢增大逐渐趋于１０１３２５Ｐａ。

９５８
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图４　狆
的静压协调函数

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆ狆


图５　犇３ 的静压协调函数

Ｆｉｇ．５　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆ犇３

３　发射井引射器的极限工作状态

在引射流体和工作流体混合的过程中，工作

流体的动量和能量传递给引射流体，引射流体不

断加速，工作流体不断减速，当引射气体的速度达

到声速时，引射器会产生雍塞［２３，２５］，引射器的性

能会下降。当引射流体在混合室入口达到声速

时，称为第一极限状态；当引射流体在混合室出口

达到声速时，称为第三极限状态；当引射流体在混

合室中间某个位置达到声速时，称为第二极限状

态。当引射器达到极限状态时，混合室出口压强

不再影响混合室入口状态，静压协调函数不能有

效描述引射器工作状态，需要建立符合极限状态

的描述方程。

当参数变化时，在某些状态下引射器并不能

形成引射，这对参数的取值范围提出了要求。这

需要对参数变化时引射器的起点状态和终点状态

展开研究。

当参数变化时，某个状态下，狆２＝狆３，发射井

引射器作为一种等面积引射器实现了等压引射器

的作用，这样的状态称为等压状态，反映在工作特

性曲线上是一个点，称为等压点。在某个状态下，

狏ｓ２＝狏３，发射井引射器不能对引射气流进行加

速，这样的状态称为等速状态，反映在工作特性曲

线上的点称为等速点。等压点和等速点这样的特

殊点也可以在广义上认为是一种状态变化的极

限，需要给出以说明引射工作特性的变化。

３１　混合气流速度极限（第三极限）

在文献［２３］中求解第二极限状态时，假定混

合室中间某个截面（如图２中犿犿 截面）之前工

作气流和引射气流没有发生混合。这种方法求解

得到的犿犿 截面第二极限实际上和本文２２截

面（本文设定的混合室入口截面）第一极限相同。

为避免概念的混淆，本文中称第一极限为引射气

流速度极限，称第三极限为混合气流速度极限。

为了确定混合气流速度极限时的狆３ 值，可在

引射器方程组中将狆３ 用其他参数表示，然后代入

极限条件方程，形成适定方程组，数值求解得到

狆３ｃｒ，具体阐述见下文。

将式（１４）、式（１８）代入式（１７）得

狆３ ＝
犿３犚３犜０３
狏３犃３

－
犿３犚３狏３
２犮狆３犃３

（２８）

　　再将式（２８）代入式（１６）得

（犚３／犮狆３－２）犿３狏
２
３／２＋（犿ｐ狏ｐ２＋

犿ｓ狏ｓ２＋狆２犃３）狏３－犿３犚３犜０３ ＝０ （２９）

　　把式（２９）代入式（２２），并替换动量方程得到

方程组

λｓ２ ＝π
－１（狆２／狆０）

犜ｓ２ ＝犜０γ（λｓ２）

狏ｓ２ ＝λｓ２犪ｓｃｒ

ρｓ２ ＝狆２／（犚ｓ犜ｓ２）

λｓ２ ＝π
－１（狆２／狆

）

犜ｐ２ ＝犜

γ（λｐ２）

狏ｐ２ ＝λｐ２犪ｐｃｒ

ρｐ２ ＝狆２／（犚ｐ犜ｐ２）

犃ｐ２ ＝犃ｔ／狇（λｐ２）

犃ｓ２ ＝犃３－犃ｐ２

犿ｐ＝ρｐ２狏ｐ２犃ｐ２

犿ｓ＝ρｓ２狏ｓ２犃ｓ２

犿３ ＝犿ｐ＋犿ｓ

狌＝犿ｓ／犿ｐ

θ＝犜０／犜


犮＝犮狆ｓ／犮狆ｐ

犜０３ ＝犜
（１＋狌犮θ）／（１＋狌犮

烅

烄

烆 ）
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犮狆３ ＝犮狆ｐ（１＋狌犮）／（１＋狌）

犚３ ＝ （犚ｐ＋狌犚ｓ）／（１＋狌）

（犚３／犮狆３－２）犿３狏
２
３／２＋（犿ｐ狏ｐ２＋

　犿ｓ狏ｓ２＋狆２犃３）狏３－犿３犚３犜０３ ＝０

犮狆３犜０３ ＝犮狆３犜３＋狏
２
３／２

ρ３ ＝犿３／（狏３犃３）

狆３ｃｒ＝ρ３犚３犜

烅

烄

烆 ３
（３０）

　　方程组（式（３０））结合极限工作条件构成求解

狆３ 极限值的方程组。

在方程组（式（３０））的求解过程中，必须满足

动量方程的判别式大于等于０，即

Δ＝ （犿ｐ狏ｐ２＋犿ｓ狏ｓ２＋狆２犃３）
２
＋

（２犚３／犮狆３－４）犿
２
３犚３犜０３ ≥０ （３１）

　　当Δ＝０时，一个狆２ 值仅对应一个狏３ 值，进

而对应一个狆３ 值，这形成狆２狆３ 曲线上的驻点条

件。此时混合室出口速度为

狏３ ＝
犿ｐ狏ｐ２＋犿ｓ狏ｓ２＋狆３犃３

２－
犚３
犮狆（ ）
３

犿３

（３２）

　　将驻点条件Δ＝０代入式（３２）可得

狏３ ＝
２γ３

γ３＋１
犚３犜槡 ０３ （３３）

式中γ３ 为混合流体的比热比，其可以表示为

γ３ ＝
１＋狌犮
１

γｐ
＋
１

γｓ
狌犮

（３４）

　　式（３３）表明狆２狆３ 曲线上的驻点条件等价于

狆３ 变化时的混合气流速度极限条件。

将Δ＝０代入方程组（式（３０））形成新的方程

组，称为混合气流速度极限方程组（以下简称极限

方程组），求解此方程组可以得到混合气流速度达

到声速时的狆２ 和狆３。为求解此方程组，可将所

有变量化为已知量和狆２ 的表达式并代入判别式，

形成新的函数，定义为混合气流速度极限函数（以

下简称极限函数），记作

犈Δ（犜
，狆，γｐ，犚ｐ，犜０，狆０，γｓ，犚ｓ，犃ｔ，犃３；狆２）＝

（犿ｐ狏ｐ２＋犿ｓ狏ｓ２＋狆２犃３）
２
＋

（２犚３／犮狆３－４）犿
２
３犚３犜０３ （３５）

　　简记作犈Δ（狆２），此时混合气流极限条件可以

记为

犈Δ（狆２）＝０ （３６）

　　式（３６）称为极限方程。求解极限方程可以得

到狆２狆３ 图上的驻点（如图３中第三极限点），实

际上也是狆２狆３ 图上的狆２ 最小值，记作

狆２ ＝犈ｐｏ （３７）

　　在狆２ 取得最小值时，引射系数取得最大值，

所以将式（３７）称为最优静压函数，相应地将极限

函数也称为最优引射器函数。

将式（３７）代入极限方程组可以得到对应的

狆３ｃｒ。当狆
、犇３ 变化时可以得到一系列狆３ｃｒ值，

找到对应于给定狆３ 的狆
、犇３ 值，形成狆２狆

图、

狆２犇３ 图上的混合气流速度极限点（如图４、图５

中第三极限点）。

在狆２狆３ 图上（如图３所示），当狆３ 从最大值

减小到零的过程中，引射器开始处于亚声速状态，

引射器状态可以用静压协调函数来描述（如图３

中第三极限点右边部分）。而后狆２ 不断减小，引

射气流速度和混合气流速度不断加速。当混合流

体达到速度极限时，混合室出口压强不再影响混

合室入口参数，狆３ 的降低并不能改变引射器的状

态，引射器将保持混合速度极限点的状态，狆２狆３

图上工作曲线变为与横轴平行的直线。

在狆２狆
图上（如图４所示），当狆从最小值

不断增大的过程中，引射器开始处于亚声速状态，

引射器状态可以用静压协调函数来描述（如图４

中第三极限点左边的部分）。而后狆不断增大，

引射气流速度和混合气流速度不断加速。当混合

流体达到速度极限时，混合室出口压强不再影响

混合室入口参数，但是狆的增加会改变狆２ 的状

态。每给定一个狆，就对应一个狆２狆３ 曲线，也

就对应一个混合速度极限点，狆改变，对应的极

限点狆３ｃｒ要改变。所以在狆２狆
图上，给定环境

狆３ 不变，在混合速度极限点之后，狆２狆
 曲线与

狆３ 无关，将沿着最优静压函数曲线发展。现对这

一结论用反证法进行证明。假设在混合速度极限

点之后，狆２狆
曲线随着狆３ 变化，则不同的狆３ 对

应不同的狆２狆
曲线，在某点（狆，狆２），狆

一定，

狆３ 取不同值得到不同狆２，这与狆２狆３ 图上混合速

度极限点左边狆２ 不变相矛盾，也与实际物理过程

的确定性相矛盾，所以在混合速度极限点之后，特

性曲线与狆３ 无关。根据狆２狆３ 图上混合速度极

限点左边引射器保持极限点状态的性质，在

狆２狆
图上极限点之后引射器特性采用最优静压

函数描述。

在狆２犇３ 图上（如图５所示），当犇３ 从最大

值减小到零的过程中，引射器开始处于亚声速状

态，引射器状态可以用静压协调函数来描述（如图

５中第三极限点右边部分）。当混合流体达到速

度极限时，混合室出口压强不再影响混合室入口

参数，但是犇３ 的减小会改变狆２ 的状态。每给定
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一个犇３，就对应一个狆２狆３ 曲线，也就对应一个

混合速度极限点，犇３ 减小，对应的极限点狆３ｃｒ要

增大。所以在狆２犇３ 图上，狆３ 不变，在混合速度

极限点之后，狆３ｃｒ＞狆３，狆２犇３ 曲线与狆３ 无关，将

沿着最优静压函数曲线发展。这与狆２狆
曲线道

理相同，不再重复论证。

３２　最小极限

当狆
很大或者犇３ 很小时，狆２狆３ 图上没有

驻点，即引射器不能达到第三极限，这种状态称为

过雍塞状态。以狆 ＝３００ＭＰａ为例画出狆２狆３

图对过雍塞状态进行分析（犇３ 很小时同理，不作

过多说明）。

当狆
＝３００ＭＰａ，狆３＝０～４１４１６４Ｐａ，其他参

数同文中第１．４节，作出静压协调函数曲线如图

６所示。静压协调函数曲线有３条分支，其中左

边的分支为超声速分支，右变的分支为亚声速分

支。当狆２＝５８３５０Ｐａ时在亚声速分支和超声速

分支上存在距离最近的两个点，它们对应于极限

函数在狆２ 取最大的下驻点（如图７中犈ｐｍ点），将

此位置的极限条件关于狆２ 的显式函数定义为最

小静压函数，记作

狆２ ＝犈ｐｍ （３８）

图６　当狆
＝３００ＭＰａ时狆３ 的静压协调函数

Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆ狆３

ｗｈｅｎ狆
＝３００ＭＰａ

　　在狆２狆
图上，当狆从混合速度极限继续增

大的过程中，经过最小极限点后，最优静压函数没

有零点，任一点（以狆＝３００ＭＰａ为例，可参考图

６）的狆２狆３ 静压函数曲线分成亚声速分支和超声

速分支。当狆３ 从最大值开始减小到最小极限后，

引射器的状态必定与狆３ 无关。仍然使用反证法，

假设狆３ 小于第三极限时引射器状态与狆３ 有关，

则根据三大守恒定律，引射器状态必定使用静压

图７　狆
＝３００ＭＰａ时的极限函数

Ｆｉｇ．７　Ｌｉｍｉｔｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｗｈｅｎ狆
＝３００ＭＰａ

协调函数来描述，即引射器状态落在图６中纵坐

标最小的分支，但是在此分支上引射器参数取得

非物理值。如果狆３ 小于第三极限时引射器状态

与狆３ 无关，则随着狆３ 的继续减小，引射器状态不

再改变，狆２狆３ 曲线必定变为与横轴平行的直线

段，如图６中过雍塞段所示。所以，在狆２狆
 图

上，当狆继续增大，经过最小极限点后，引射器保

持最优静压函数的最小驻点状态，也即当狆大于

最小极限点后，狆２狆
曲线沿着最小静压函数曲

线发展。

在狆２犇３ 图上，当犇３ 从混合速度极限继续

减小的过程中，经过最小极限点后，最优静压函数

没有零点，引射器的状态必定与狆３ 无关（论证方

法与狆２狆
图相同，不再赘述）。引射器保持最优

静压函数的最小驻点状态，也即当犇３ 小于最小

极限点后，狆２犇３ 曲线沿着最小静压函数曲线

发展。

３３　引射速度零点

引射流体流量为零时，引射器无法完成引射

功能，此时必有引射速度为零，或者引射流体通流

面积为零。当参数变化时，引射器的起点由于工

作流体通流面积较小，必定是从引射速度为零开

始，所以起点为引射速度零点。引射器的终点就

存在两种可能，引射速度零点或者引射面积零点。

当狆２＝狆０ 时，引射气道压强差无法驱动流体

流动，２２截面上引射气流速度为零。狆２＝狆０ 的

条件实际上是很高的要求，只可能在静压协调函

数曲线或者最小极限函数曲线上实现。

如果引射速度零点位于静压协调函数曲线

上，将狆２＝狆０ 代入引射器方程可以分别求出引射

速度为零时对应的狆３、狆
、犇３ 值，称为狆２狆３ 图、

狆２狆
图、狆２犇３ 图上的引射速度零点，记作
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犈ｊ（狆２ ＝狆０；狆３）＝０

犈ｊ（狆２ ＝狆０；狆
）＝０

犈ｊ（狆２ ＝狆０；犇３）＝

烅

烄

烆 ０ （３９）

　　如果引射速度零点位于最小极限函数曲线

上，将狆２＝狆０ 代入式（３８）可以分别求出引射速度

为零时对应的狆
、犇３ 值，称为狆２狆

图、狆２犇３ 图

上的引射速度零点，记作

狆０ ＝犈ｐｍ（狆
）

狆０ ＝犈ｐｍ（犇３
｛ ） （４０）

３４　引射面积零点

引射气体流量为零的另一个条件是引射流体

通流面积为零，此时犃ｐ２＝犃３，称此种引射器状态

为引射面积零点。下面证明，随着参数的变化，引

射速度零点先于引射面积零点到来，即引射面积

零点不能达到。

为了证明以上结论，先要证明当引射流体达

到面积零点时，狆２≥狆０。采用反证法，假设引射流

体达到面积零点时狆２＜狆０，此时引射面积为零，

引射流体流量为零。由于狆２＜狆０，且２２截面速

度方向朝着混合室出口，引射流体在压强差的作

用下会继续流入混合室，这与引射流体流量为零

的状态相矛盾，所以必定有狆２≥狆０。

当狆２＝狆０ 时，引射器已经处于引射速度零

点，即便时引射速度零点和引射面积零点同时到

来，也定义此时的状态为引射速度零点。由此可

以得到随着参数的变化，引射速度零点先于引射

面积零点到来，即引射面积零点不能达到。

３５　引射气流速度极限（第一极限）

当引射气流达到速度极限时，λｓ２＝１。将此

条件代入方程组式（８）的第一式可得

狆２ ＝狆０π（λｓ２）＝狆０
２

γｓ＋（ ）１
γｓ

γｓ－
１

（４１）

　　当引射气流达到速度极限时，混合室入口静

压不能影响到引射气道，所以引射气道气流速度

保持不变，于是引射气道出口即混合室入口静压

保持不变，根据静压匹配关系，发动机出口静压保

持不变。所以在狆２狆３ 图、狆２狆
图、狆２犇３ 图上，

随着参数变化，引射气流速度达到极限后，混合室

入口静压值为平行于横坐标的直线。

下面证明，引射气流速度极限（第一极限）不

能达到。为了证明以上结论，先要证明，随着参数

变化，当引射气流达到速度极限后，工作曲线的终

点只能是引射面积零点。根据式（４１），当引射气

流达到速度极限时，２２截面压强狆２ 远低于狆０，

保持狆２ 达到工作曲线终点时，不可能是速度零

点，所以只能是面积零点。又由于引射面积零点

不能达到，所以引射速度极限不能达到。

３６　等压点

当狆３、狆
、犇３ 变化，某个状态可能出现狆３＝

狆２ 的情况，此时２２截面上工作流体的动量减少

全部用于引射流体动量的增加。当狆３ 变化，其余

量不变时，将狆３＝狆２ 代入引射器方程组可以求得

等压点。记作

犈ｊ（狆２ ＝狆３；狆３）＝０ （４２）

　　当狆
、犇３ 变化，狆３ 不变时，等压点在狆２狆



图上为起点，在狆２犇３ 图上为无穷远点，均与一个

引射速度零点重合。

３７　等速点

当狆３、狆
、犇３ 变化，设想某个状态出现狏３＝

狏ｓ２的情况，２２截面上工作流体的动量减少全部

用于抵消混合式前后的压强差。将狏３＝狏ｓ２代入

引射器方程可以分别求出引射速度和混合速度相

等时对应的狆３、狆
、犇３ 值，称为狆２狆３ 图、狆２狆



图、狆２犇３ 图上的等速点。

下面证明，等速点不能达到。在引射器混合

室中，动能较大的工作流体和动能较小的引射流

体相混合，引射流体必然被加速，所以不存在狏３＝

狏ｓ２的情况，即等速点不存在。

４　发射井引射器的工作特性曲线

采用引射器函数方法时，使用静压协调函数

随着已知参数的变化曲线来反映引射器工作特性

是十分自然的选择。由于极限工作条件的限制，

一些设计参数只能在有限范围内取值，这就需要

在静压协调函数曲线上做出限制。结合极限工作

条件对静压协调函数曲线做出限制和修正的能够

反映发射井引射器工作性能的曲线称为发射井引

射器的工作特性曲线。本文仅讨论关于狆３、狆
、

犇３ 的工作特性曲线，为方便起见，分别记作狆２狆３

特性曲线、狆２狆
特性曲线、狆２犇３ 特性曲线。

４１　狆２狆３ 特性曲线

以文中第２．２节算例参数为基础，假设狆３ 未

知，计算得到引射器狆２狆３ 特性曲线如图８所示。

相应的引射系数狌随狆３ 的变化曲线如图９所示。

从图８、图９可以得到，混合室两端的压强都

有确定的取值范围，狆２ 的取值范围为第三极限至

引射流体总压），狆３ 的取值范围为零至引射速度

零点，这在发射井设计时必须予以考虑。
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图８　狆３ 的工作特性曲线

Ｆｉｇ．８　Ｗｏｒｋｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆ狆３

图９　引射系数随狆３ 的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｅｊｅｃｔｏｒｅｎｔｒａｉｎｍｅｎｔｒａｔｉｏ

ａｌｏｎｇｗｉｔｈ狆３

设计引射器一般考虑的是如何提高引射流体

流量，也即提高引射流体速度，根据方程组（式

（８）），这等价于降低混合室入口静压狆２。但从图

８、图９可以知道，不能通过持续降低混合室出口

压强的方法来持续提高引射流量。引流流量有一

个最大值，通过降低狆３ 来提高引射流量时，混合

速度极限点（第三极限点）具有较高的混合室出口

压强，是引射效率最高的点，这个点称为最优点。

设计发射井或者单纯的等面积引射器时，应尽量

使其处于最优点。

４２　狆２狆
特性曲线

以文中第２．２节算例参数为基础，假设狆未

知，计算得到引射器狆２狆
特性曲线如图１０所

示。相应的引射系数狌随狆的变化曲线如图１１

所示。

从图１０、图１１可以得到，混合室入口静压狆２

随着发动机总压狆
的增加而持续降低，也即增加

狆
可以获得较高的引射流体速度。但是随着狆

的降低，引射系数先迅速增大后迅速减小，并且存

在一个最大值点（狆＝２１００００Ｐａ，狌＝１６７．２２１８）

（如图１１中最大值）。当狆＞１×１０
７Ｐａ后，引射

系数缓慢减小。当狆增大到第三极限点时，引射

系数为４．１５５２，已经处于缓慢降低的曲线段。当

狆
增大到最小极限点时，引射系数为２．６９０７，引

射系数持续缓慢降低。所以在考虑狆的设计时，

应尽量使引射器处于第三极限点之前，以获得较

高的引射效率，并保持稳定的混合室出口压强。

图１０　狆
的工作特性曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｗｏｒｋｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆ狆


图１１　引射系数随狆
的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｅｊｅｃｔｏｒｅｎｔｒａｉｎｍｅｎｔｒａｔｉｏ

ａｌｏｎｇｗｉｔｈ狆


４３　狆２犇３ 特性曲线

以文中第２．２节算例参数为基础，假设犇３

未知，计算得到引射器狆２犇３ 特性曲线如图１２所

示。相应的引射系数狌随犇３ 的变化曲线如图１３

所示。

从图１２、图１３可以得到，随着犇３ 的增大，混

合室入口静压狆２ 从引射速度零点开始，先急剧减

小，在最小极限点（犇３＝０．２５３６ｍ，狆２＝１０１３２５

Ｐａ）（图１２）达到最小值，而后急剧增大，在第三极
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图１２　犇３ 的工作特性曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｗｏｒｋｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆ犇３

图１３　引射系数随犇３ 的变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｅｊｅｃｔｏｒｅｎｔｒａｉｎｍｅｎｔｒａｔｉｏ

ａｌｏｎｇｗｉｔｈ犇３

限点之后逐渐趋缓。引射系数随着犇３ 的增大从

引射速度零点开始缓慢增大，在第三极限点之后

逐渐趋于线性增大。在考虑犇３ 的设计时，应尽

量使引射器处于第三极限点之后，以获得较高的

引射效率和稳定较低的混合室出口压强。

５　结　论

本文根据发射井构型特点提出了采用等面积

引射器描述发射井的方法。为了方便计算，提出

了引射器函数和静压协调函数。分析了当狆３、

狆
、犇３ 变化时的引射器工作特性。通过研究得

到以下结论：

１）混合速度极限点是狆２狆３ 图上的驻点。

当狆３ 小于第三极限时引射器狆２狆３ 工作特性曲

线为一平行于水平轴的直线段。当狆大于第三

极限时引射器狆２狆
特性曲线沿着最优静压函数

曲线发展，当犇３ 小于第三极限时引射器狆２犇３

特性曲线沿着最优静压函数曲线发展。

２）当狆大于最小极限时引射器狆２狆
特性

曲线沿着最小静压函数曲线发展，当犇３ 小于最

小极限时引射器狆２犇３ 特性曲线沿着最小静压函

数曲线发展。

３）第一极限、引射面积零点和等速点均不能

达到；随着参数变化，狆２狆
、狆２犇３ 特性曲线从引

射速度零点开始，经过第三极限、最小极限转折，

在另外一个引射速度零点结束。等压点是可以达

到的工作点。

４）当考虑狆３ 的设计时，应尽量使引射器处

于第三极限点附近；当考虑狆的设计时，应尽量

使引射器处于第三极限点之前；当考虑犇３ 的设

计时，应尽量使引射器处于第三极限点之后。如

此才能使引射器获得较高的引射效率并保持较低

的稳定的混合室出口压强。
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