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摘　　　要：针对考虑多因素综合影响的引射器优化问题，基于引射器函数法，深入研究了静压协调函数的

数学特性并分析了其数学曲线上的奇异点。在此基础上，通过程序设计和基准推进归纳法得到了多分支工作

特性曲线，分析了不同分支下解的特性。另外结合工作特性曲线重点研究了混合室背压、主次流总压比和混

合不均匀度对引射性能的影响，提出了静压特性曲面、临界曲线的设计概念。通过试验数据对比分析验证了

引射器函数法的可靠性。结论表明：靠近临界曲线工况时引射器设计性能较好；混合不均匀度对引射性能影

响重大，不均匀度为１．５时对比理想状态，引射系数最大误差达到３２．７３％；考虑壁面摩擦设计时需对摩擦因

数公式模型进行修正。研究结果为引射器优化设计提供了重要指导。
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　　由垂直短距起降飞机高引射率推力增强装置

到连续波化学激光器的高压缩比射流泵，引射器

由于其结构简单、性能稳定、不含运动部件等特点

被广泛应用于航空航天、化学激光等多个领域。

在超燃冲压发动机研究中，高性能燃气引射系统

是发动机地面试验的重要设备。在军事运用中，

可利用引射器技术实现飞行器红外隐身功能从而

达成侦查隐蔽等战略目的，因此引射器研究对工

程发展和军事运用具有重大价值。目前引射器研

究主要包括理论优化设计、ＣＦＤ数值仿真和试验

验证３种手段，其中理论优化设计主要包括索科

洛夫、奥芳夫和维利杰尔３种研究方法
［１］。另外

基于数值仿真和试验主要开展了如下方面研究：

超超引射等新型引射器
［２］、多级引射技术［３］、可

变涵道技术［４］、喷嘴构型［５］、激波影响［６］、流场可

视化［７８］、临界引射状态［９］、摩擦损失［１０］等。

由于引射器的广泛应用，其理论优化设计一

直被广为关注。引射器类型主要分为等面积引射

器、等压引射器、差分引射器、超超引射器以及压

力交换引射器等，其中由于等面积引射器结构简

单并且广泛应用于工业生产中，已开展大量研究

工作，且试验证明其理论分析可靠性较高与数据

吻合较好。最早Ｆａｂｒｉ等
［１１］采用一维气动理论方

法分析了等面积引射器工作特性，提出了引射器

极限状态下２种不同工作模式，并采用纹影技术

研究了不同工况下的混合流场特性，另外其考虑

了摩擦损失对引射性能的影响，通过试验数据分

析验证了一维设计理论的可靠性。Ｅｍａｎｕｅｌ
［１２］针

对恒压条件下单级引射器的最佳引射性能问题，

提出了焓模型分析法，并研究了主次流比热比等

无量纲参数对引射性能的影响，同时将模型理论

与精 确 的 数 值 结 果 比 较，结 果 符 合 较 好。

Ｍｉｋｋｅｌｓｅｎ等
［１３］开发了１种计算引射启动所需最

小主流总温的优化设计程序，并用于超声速风洞

的工况模拟，得到了较好的验证结果。Ｄｕｔｔｏｎ与

Ｃａｒｒｏｌｌ
［１４］针对超声速引射器优化问题，开发了１

种基于等面积引射模型的优化技术，该技术以主

次流入口马赫数和引射面积比为主变量，结合主

次流气体特性讨论了不同工况下引射器最佳压缩

比或气体停滞压力比，并且给出了在主次流分子

量和总温相同情况下引射器的最优设计曲线。

在以上分析中，多采用引射系数作为中间变

量，针对单一因素下的引射器优化问题开展研究，

而当多个变量因素作用时，求解过程中要反复试

算设计效率低，且参数在较大区间变化时计算精

度较差。近期权辉等［１５］针对发射井优化设计问

题，构建了发射井等面积引射器模型，提出了１种

考虑多变量因素综合影响的引射器函数法，对发

射井的设计优化开展研究。引射器函数实质为多

变量综合影响的复杂函数，为进一步完善引射器

函数法理论，本文首先对引射器函数的数学特性

进行深入研究，在此基础上开展基于引射器函数

法的程序优化开发工作，重点对混合室背压、主次

流体总压比和混合不均匀度等因素开展研究。最

后通过与试验数据的对比分析，证明引射器函数

法的可行性与可靠性，为引射器性能优化提供参

数化设计方案。

１　引射器函数法

１１　引射器函数

等面积混合引射器由 Ｋｅｅｎａｎ等于１９５０年

提出，主要结构包括喷嘴、引射气道、等截面混合

室、扩压段，为便于分析混合室两端的参数关系和

引射系数，模型先保留喷嘴、引射气道和混合室，

如图１所示。

文献［１５］中考虑到喷嘴出口一般为设计值，

与二次流在１１截面处的压力不能保持一致，静

压匹配假设难以成立，为此假设喷嘴流向下游的

２２截面处，主射流达到完全膨胀状态并形成虚

拟喷管出口，同时选择２２截面作为混合室入口

５２３１
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进行计算，另外在一维引射器理论分析中做出以

下假设［１６１８］：

１）在进入混合室前，主流和二次流在各自的

流道内保持等熵流动；

２）主流和二次流在混合室入口满足静压匹

配关系，且气流分布均匀；

３）引射器中的气体为理想气体，混合过程中

气体热力学参数（γ，犮狆，犚）保持不变，其中γ为比

热比，犮狆 为比定压热容，犚为气体常数；

４）混合过程中没有化学反应，且混合过程在

进入３３截面之前完成；

５）忽略混合室的壁面摩擦损失；

６）混合室中气流为绝热流动。

根据以上假设结合质量、动量、能量守恒方程

可得到关于混合室两端参数关系的引射器方程组
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·

ｓ＝犿
·

３

犿
·

ｐ＝ρｐ２狏ｐ２犃ｐ２

犿
·

ｓ＝ρｓ２狏ｓ２犃ｓ２

犿
·

３ ＝ρ３狏３犃３

狌＝犿
·

ｓ／犿
·

ｐ

θ＝犜

ｓ／犜


ｐ

犮＝犮狆ｓ／犮狆ｐ

犜
ｓ３ ＝犜


ｐ （１＋狌犮θ）／（１＋狌犮）

犮狆３ ＝犮狆ｐ（１＋狌犮）／（１＋狌）

犿
·

ｐ犮狆ｐ犜

ｐ ＋犿

·

ｓ犮狆ｓ犜

ｓ ＝犿

·

３犮狆３犜

ｓ３

犚３ ＝ （犚ｐ＋狌犚ｓ）／（１＋狌）

犫＝狆３犃３犮狆３／（犿
·

３犚３）

狏３ ＝ 犫２＋２犮狆３犜


槡 ３ －犫

（犿
·

ｐ狏ｐ２＋犿
·

ｓ狏ｓ２－犿
·

３狏３）／犃３＋狆２－狆３ ＝０

ρ３ ＝犿
·

３／（狏３犃３）

犜３ ＝狆３／（ρ３犚３

烅

烄

烆 ）

（１）

式中λ为无量纲速度系数，犪ｃｒ为临界声速，犃为面

图１　等面积引射器模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌｏｆｅｑｕａｌａｒｅａｅｊｅｃｔｏｒ

积，狇为流量系数，犿
·
为流量，犮狆 为比定压热容。

实际引射器应用中已知量有四部分：①主流总温

犜
ｐ 、总压狆


ｐ 、比热比γｐ、气体常数犚ｐ；②二次流

总温犜
ｓ 、总压狆


ｓ 、比热比γｓ、气体常数犚ｓ；③背

压狆３；④喷嘴横截面积犃ｔ、引射器横截面积犃３。

求解量也包括４部分：①２２截面上主流压

力狆ｐ２、温度犜ｐ２、密度ρｐ２、速度狏ｐ２、流道面积犃ｐ２；

②２２截面上二次流压力狆ｓ２、温度犜ｓ２、密度ρｓ２、

速度狏ｓ２、流道面积犃ｓ２；③３３截面温度犜３、密度

ρ３、速度狏３、比热比γ３、气体常数犚３；④引射系数

狌。在此由于静压匹配假设统一记狆２＝狆ｐ２＝狆ｓ２。

主流参数由下标ｐ表示，二次流参数由下标

ｓ表示，喉道参数由下标ｔ表示，处于２２截面位

置参数用下标２表示，处于３３截面位置用下标３

表示，如２２截面处主流温度为犜ｐ２，以此类推。

假设混合室入口狆２ 已知的前提下，基于引射

器方程组，将其他未知参数由狆２ 和已知参数代替

并代入动量方程，可获得１个由１１个已知量与１

个未知量狆２ 所组成的求解等式，为便于求解，文

献［１５］提出引射器函数犈ｊ，令

犈ｊ（犜

ｐ，狆


ｐ，γｐ，犚ｐ，犜


ｓ ，狆


ｓ ，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 （２）

　　则在已知构型下求解引射器参数状态问题，

转化为求解引射器函数犈ｊ的零点问题。同时可

利用引射器函数犈ｊ研究在已知参数不同的构型

情况下引射器的工作状态，从而指导引射器的设

计优化。

１２　引射器函数工作极限状态

在狆

ｐ／狆３ 比值较高状态下，进入混合管的主

流是超声速的，并且在整个混合管中保持超声

速［１１］。由于主流总压大于二次流总压（狆ｐ ＞

狆

ｓ ），主流继续膨胀次流压缩会在喷嘴下游形成

气动喉道如图２所示。当二次流压缩至声速状态

时引射器达到临界状态。若进一步增大狆ｐ ，此时

次流占据的声速流通面积不断减小，引射系数不

增反减直到引射流量降为零达到壅塞状态［１９］。

当λｓ２＝１时，称为第１极限状态；当λ３＝１时，称

６２３１
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图２　喷嘴下游气动喉道

Ｆｉｇ．２　Ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｐｎｅｕｍａｔｉｃｔｈｒｏａｔｏｆｔｈｅｎｏｚｚｌｅ

为第３极限状态；当二次流在混合室中某个位置

达到声速时，称为第２极限状态。

根据特征线理论，当流场处于超声速状态时，

上游扰动可影响下游流动而下游扰动传递不到上

游，此时混合室背压狆３（即３３截面处压力）不再

影响混合室入口状态，引射器函数不能有效描述

实际工作状态，需构建极限条件下的引射器函数

方程。

将式（１）中的狆３ 利用其他变量代替有

狆３ ＝
犿
·

３犚３犜

ｓ３

狏３犃３
－
犿
·

３犚３狏３
２犮狆３犃３

（３）

　　将上式带入动量方程有

（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

ｓ３ ＝０ （４）

　　式（４）为混合室出口速度狏３ 的二次函数，为

保证其有解且符合工作状态的唯一性，需满足

（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


ｓ３ ＝０ （５）

　　将式（５）代入式（１）并替换动量方程，得到在

极限条件下的引射器函数，此时

狏３ ＝犪ｃｒ３ ＝
２γ３

γ３＋１
犚３犜



槡 ｓ３ （６）

　　犪ｃｒ３为混合气流的临界声速，式（６）表明当狏３

解唯一时对应第３极限条件，根据式（３）和式（１）

可推得当有且仅有唯一狆２ 解对应唯一狆３ 值时，

引射器达到第３极限状态。

对于第１极限状态，将λｓ２＝１条件带入式（１）

中有

狆２ ＝狆

ｓπ（λｓ２）＝狆


ｓ

２

γｓ＋（ ）１
γｓ

γｓ＋
１

（７）

　　根据计算当λ３＝１时二次流混合室入口速度

未达到声速，即第３极限将早于第１极限到达。

综上，考虑了引射器实际工作中的极限状态，分析

了第３极限的物理特性在引射器函数中的数学意

义，分析得出第３极限将早于第１极限来临，为后

续引射器工作状态的优化设计奠定理论基础。

１３　引射器函数数学特性分析

在引射器设计优化中，已知参数构型不断变

化，这导致引射器函数实质上成为了１个求解变

量狆２ 与１１个待改变的已知量组成的多变量复杂

函数。为了更好地指导引射器优化设计，本文对

引射器函数数学特性进行深入分析，大致组成分

为４个部分。

（犿
·

ｐ狏ｐ２＋犿
·

ｓ狏ｓ２＋犿
·

３狏３）／犃３＋狆２－狆３ （８）

　　对于犿
·

ｐ狏ｐ２，根据气体动力学原理推导可得

犿
·

ｐ狏ｐ２ ＝
２犃ｔγｐ
γｐ＋１

γｐ＋１（ ）２

－
１

γ
ｐ
－１

狆

ｐλｐ２ （９）

　　由式（９）可以看出在已知参数给定的条件下，

犿
·

ｐ狏ｐ２为λｐ２的函数

λｐ２ ＝π
－１ 狆２

狆
（ ）
ｐ

＝
γｐ＋１

γｐ－１
１－

狆２

狆
（ ）
ｐ

１－
１
γ

［ ］槡
ｐ

（１０）

　　随着狆２ 的不断增加，犿
·

ｐ狏ｐ２的值不断减小，且

根据实际条件狆２＜狆

ｐ ，因此不存在间断点与无穷

点等奇点，故犿
·

ｐ狏ｐ２是关于狆２ 的连续递减函数。

对于式（８）中的犿
·

ｓ狏ｓ２部分，同理有

犿
·

ｓ狏ｓ２ ＝
２γｓ狆


ｓ

γｓ－１
·

狆２

狆
（ ）
ｓ

１
γｓ

－
狆２

狆
［ ］
ｓ

· 犃３－
犃ｔ

狇（λｐ２［ ］） （１１）

　　 在式 （１１）中已知参数给定，犿
·

ｓ狏ｓ２ 是由

狆２

狆
（ ）
ｓ

１
γｓ

－
狆２

狆

ｓ

和犃３－
犃ｔ

狇（λｐ２）
组成关于狆２ 的复杂函

数，由于狆２＜狆

ｓ 所以

狆２

狆
（ ）
ｓ

１
γｓ

－
狆２

狆

ｓ

是随狆２ 增加

的连续增函数。犃３－
犃ｔ

狇（λｐ２）
中流量函数狇（λｐ２）表

达式为

狇（λｐ２）＝
γｐ＋１（ ）２

１
γ
ｐ
－１

λｐ２
狆２

狆
（ ）
ｐ

１
γ
ｐ （１２）

　　对狇（λｐ２）分析有：①当狆２＜２狆

ｐ／γｐ＋１时，

狇（λｐ２）随狆２ 增加而递增；②当狆２＞２狆

ｐ／γｐ＋１

时，狇（λｐ２）随狆２ 增加而递减；③狇（λｐ２）ｍａｘ＝１；若取

到狇（λｐ２）＜犃ｔ／犃３ 时，犿
·

ｓ狏ｓ２处于减函数区间，

狇（λｐ２）＞犃ｔ／犃３ 时，犿
·

ｓ狏ｓ２处于增函数区间。由于

狆２＜狆

ｐ 条件狇（λｐ２）取不到零点，故犿

·

ｓ狏ｓ２无间断

点等特殊点。

根据质量、能量守恒以及理想气体假设，将已

知量带入（犿
·

３狏３）中有

７２３１
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犿
·

３狏３ ＝犿
·

３

狆３犃３犮狆３

犚３犿
·（ ）
３

２

＋２犮狆３犜


槡 ｓ３－
狆３犃３犮狆３
犚３

（１３）

　　将混合流体质量犿３ 将其放入根号式中并引

入下式

犡′＝
狆３犃３犮狆３
犚３

犢′＝２犮狆３犜

ｓ３犿
·

烅

烄

烆
２
３

（１４）

　　则犿
·

３狏３ 表示为

犿
·

３狏３ ＝ 犡′２＋槡 犢′－犡′ （１５）

　　由于犿
·

３狏３ 函数构成较复杂，下面研究子组

成函数犡′（狆２）、犢′（狆２）性质。

对于犡′由引射器方程组有

犡′＝狆３犃３ γｓ

γｓ－１
＋

γｐ

γｐ－１
犚ｐ－

γｓ

γｓ－１
犚ｓ

犚ｐ＋犚ｓ

烄

烆

烌

烎狌

（１６）

　　同时将各参数带入犢′中有

犢′＝犆１（１＋狌犮θ）（１＋狌） （１７）

式中犆１ 为已知参数部分

犆１ ＝４犮狆ｐ
犃２ｔγｐ

（γｐ＋１）犚ｔ

γｐ＋１（ ）２

－２
γ
ｐ
＋１

（狆ｐ ）
２

（１８）

　　在已知参数给定条件下，犡′、犢′均为引射系

数狌的函数，犡′＝犡′（狌），犢′＝犢′（狌），狌＝狌（狆２）。

为此转为研究函数狌＝狌（狆２）性质，将方程组已知

量结合狆２ 带入引射系数定义式中得

狌＝犆２狆
（γ
ｐ
－１）／γ

ｐ

２
·

狆
［２（１－γｓ

）／γｓ
］

２ －（狆２狆

ｓ ）

（１－γｓ
）／γ

槡 ｓ（狆
１／γ
ｐ

２ －犆３）

（１９）

式中

犆２ ＝
犚ｐ犪ｃｒｓ犜


ｐ犃３犆４

犚ｓ犪ｃｒｓ犜

ｓ犃ｔ狆


ｐ

（狆ｓ ）
（γｓ－１

）／γｓ
γｓ＋１

γｓ－槡 １

（２０）

犆３ ＝
犃ｔ
犃３犮
（狆ｐ ）

１
γ
ｐ （２１）

犆４ ＝
γｐ＋１（ ）２

１
γ
ｐ
－１

（２２）

　　若已知参数给定，则犆２ 与犆３ 为常数，此时对

于狌＝狌（狆２）分析：①当狆２＜犆
γ
ｐ

３
时，引射系数为

负，此时存在非物理解，并当狌＝－犚ｓ／犚ｐ 时，犡′

趋于无穷大，结合极限分析知犿
·

３狏３ 趋于无穷值；

②当狌＝－１时，犿
·

３＝０为无意义点，而狌→－１
－

时犿
·

３→０
－，将犿

·

３ 将其放入根号式时需加负号，导

致狌＝－１两侧出现解正负不一情况，此时引射器

函数存在非物理奇异点，在算法求解时需予以考

虑。此外引射系数狌为衡量引射器性能的重要参

数之一，式（１９）表明可在引射器函数法的基础上

直接通过核心变量狆２ 得到引射系数参量，对引射

器的性能对比优化具有重要指导意义。

狆２－狆３ 是以狆２ 为变量的线性函数，性质较

简单不做阐述。

以上结合引射器方程组，深入研究了引射器

函数各组成部分的函数特性与变量狆２ 之间的关

系，在多参数变化下各部分子函数变化规律多样

性导致引射器函数性质的复杂性，推得衡量引射

器性能的重要参数引射系数狌与引射器函数核心

变量狆２ 的表达式。另外发现引射器函数存在无

穷点以及非物理奇异点，在基于引射器函数法的

程序优化求解时需特别注意，防止求解过程的异

常和非物理解的产生。

２　引射器程序优化设计

２．１　静压协调函数

在深入研究引射器函数特性基础上，针对优

化应用问题，需考虑关键参数构型变化对引射器

性能的影响，引射器函数本质上是以狆２ 为求解量

的隐函数，因此重点很自然转向关键参数变化对

求解量狆２ 的影响关系，理论上可将其关于狆２ 的

隐式表达变为显示表达，并将显示变化记作

狆２ ＝

犈狆（犜

ｐ ，狆


ｐ ，γｐ，犚ｐ，犜


ｓ ，狆


ｓ ，γｓ，犚ｓ，狆３，犃ｔ，犃３）

（２３）

式中犈狆 称为静压协调函数
［１５］，通过犈狆 能直接反

应引射器参数变化对求解量狆２ 的影响，在此基础

上将狆２ 代入引射方程组中求得引射系数、压缩比

等性能参数，对比分析便可以对不同构型引射器

进行设计优化，本文针对混合室背压狆３ 与主次流

总压比狆

ｐ／狆


ｓ ，以及混合不均匀度等因素对引射

性能影响开展研究。

２．２　背压狆３ 与主次流总压比狆

狆／狆


狊 对引射

性能综合影响

　　文中第１．２节分析知狆

ｐ／狆


ｓ 比值较高会导

致引射器达到工作极限状态，因此采用引射器函

数法对混合室背压狆３ 与主次流总压比狆

ｐ／狆


ｓ 产

生影响开展研究（狆ｓ 保持不变），算例数据来源

于文献［１５］，为模拟发射井等面积引射器的理想

８２３１
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算例。

研究时发现当狆３ 与狆

ｐ／狆


ｓ 单独变化时，引

射器函数犈ｊ存在多个零点的情况，如图３和图４

所示，即对应多个狆２ 值，显然与物理状态的唯一

性矛盾。为了研究不同解下引射器的工作状态和

物理相符性，采用搜索分类算法对不同解进行分

类研究。例如当狆３ 循环改变时，每个循环层对应

狓犽 个求解量，第犽层对应的多个解记为犡（犽，犻）

（犻＝１，２，…，狓犻），如图５所示。

在构建好引射器函数解存储架构的基础上，

为了快速准确地将解分类以研究多物理解特性，

本文采用基准推进归纳法对求解架构进行重构。

其核心是以第犽层解为分支标准，对犽层数据先

进行分类标记，而后向犽－１及犽＋１层推进，根据

前一层标记数据为基准，对推进层的解特性进行

对比归纳同时产生新的标记基准，层层推进，其算

法过程如图６所示。

图３　狆３ 变化时引射器函数曲线图

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅｊｅｃｔｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈ狆３ｃｈａｎｇｉｎｇ

图４　狆

ｐ 变化时引射器函数曲线图

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅｊｅｃｔｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈ狆

ｐ ｃｈａｎｇｉｎｇ

图５　循环解的层次框架图

Ｆｉｇ．５　Ｆｒａｍｅｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

图６　基准推进归纳法概念图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｃｅｐｔｍａｐｏｆｂｅｎｃｈｍａｒｋｐｒｏｇｒｅｓｓｉｏｎｉｎｄｕｃｔｉｏｎ

在基准推进归纳法的基础上，得到了不同物

理特性解所组成的多分支曲线图，如图７和图８

所示。在图７中存在５种特性不同的分支，其中

位于分支Ⅲ混合室入口的二次流温度等气体参数

符合物理值，但其引射系数为负说明引射器未能

正常启动工作。另外发现位于分支Ⅳ、分支Ⅴ的

混合室入口二次流的气体参数产生负值，说明为

非物理解与实际情况不符。分支Ⅰ和分支Ⅱ为满

足物理特征的引射器函数解，但分别对应不同引

射状态，其中分支Ⅰ二次流混合室入口速度为亚

声速，对应亚超引射器状态。而分支Ⅱ二次流速

度系数λｓ２在１和２之间为超声速解，对应超超引

射器状态。在图８中存在４种特性不同的分支，

其中分支Ⅲ和分支Ⅳ的解λｓ２大于２但对应引射

系数为负，说明引射器未能成功启动或与物理实

际不符。在分支Ⅰ上以第３极限为分界线分成

λｓ２为亚声速犔１ 段和λｓ２为超声速犔２ 段，且犔２ 段

上二次流速度系数λｓ２在１和２之间。在分支Ⅱ

以第１极限和第３极限为分界线分为犔３、犔４ 和

犔５ 三段，其中犔３ 段λｓ２小于１为亚超引射状态但

混合室出口速度系数λ３ 大于１，达到第３极限状

９２３１
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图７　狆３ 变化时引射器工作特性曲线图

Ｆｉｇ．７　Ｗｏｒｋｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｅｊｅｃｔｏｒｗｉｔｈ

狆３ｃｈａｎｇｉｎｇ

图８　狆

ｐ 变化时引射器函数曲线图

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｏｆｅｊｅｃｔｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈ狆

ｐ ｃｈａｎｇｉｎｇ

态。犔４ 段λｓ２大于１为超超引射状态同时混合室

出口速度系数λ３ 大于１。犔５ 段λｓ２大于１为超超

引射状态但混合室出口速度系数λ３ 小于１。

以上通过静压协调函数分别研究了混合室背

压狆３ 和主流总压狆

ｐ 对求解量狆２ 的影响，通过

计算发现存在亚超引射和超超引射状态并根据

算例条件［１５］判断引射器实际应为亚超引射状

态。此外上述分析未考虑引射器工作极限状态，

因此结合文中第１．２节引射器函数工作极限状态

分析，进行引射器函数程序优化设计，如图９

所示。

图９中引射器函数变量狆２ 采用二分法进行

求解，而由文中第１．３节分析知引射器函数存在

无穷点与非物理奇异点，会导致求解过程异常终

止或非物理解的产生，因此本文在二分法求解中

引入奇点判别式从而避免程序优化异常，相应改

进的二分法子流程如图１０所示。

通过优化流程结合引射器函数法求解，得到

图９　静压协调函数求解优化流程图

Ｆｉｇ．９　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｍａｔｃｈｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎ

了关于混合室背压狆３ 与主流总压狆

ｐ 对引射系

数狌的综合规律图１１，图中由不同工作点所构成

的曲面本文称为静压特性曲面。当总压比不变时

随着混合室背压狆３ 不断减小，引射器函数求解变

量狆２ 值不断减小，引射系数狌不断提高，引射器

工作性能提高，对应图中犘２犘３ 段。当狆３ 减小至

某一值引射器达到极限状态，此时引射系数狌不

依赖于引射器出口处背压狆３，即达到文献［１９］中

的ＳＲ（ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｒｅｇｉｍｅ）或ＳＳＲ（ｓａｔｕｒａｔｅｄｓｕ

ｐｅｒｓｏｎｉｃｒｅｇｉｍｅ）状态，故极限点后狌不随着狆３

的改变而改变，呈平行于狆３／狆

ｓ 轴的直线，对应

图中犘１犘２ 段。当主次流总压比改变时，引射器

工作极限点位置改变，由不同总压比所对应的极

限点形成的曲线本文称为临界曲线（图１１中为１

犘２４曲线）。随着狆

ｐ／狆


ｓ 增大，由背压狆３ 减小

产生的第３极限状态将提前达到，在临界曲线附

０３３１
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图１０　考虑奇异点的二分法求解流程图

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｄｉｃｈｏｔｏｍｙｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ

ｓｉｎｇｕｌａｒｐｏｉｎｔ

图１１　静压特性曲面

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｕｒｆａｃｅ

近的犘２犘３ 段引射系数下降梯度大，引射器性能

降低幅度明显。当达到临界曲线点犘２ 时，引射

系数达到饱和最大值，因此在引射器设计时应尽

量靠近临界曲线工况设计。

２．３　混合不均匀对引射性能影响

在文中第１．１节的假设中混合室出口为均匀

流动，实质上由于引射器尺寸限制以及黏性特性

流体速度场分布并不均匀，为研究混合不均匀对

优化求解的影响，引入混合室出口平均速度珔狏３。

珔狏３ ＝∫ρ
３狏３ｄ狊３

∫ρ３ｄ狊３
（２４）

式中狊为微元面积。

为了表示速度不均匀度，引入动量修正

系数［１６］

σ＝∫ρ
３狏
２
３ｄ狊３

∫ρ３狏
２
３ｄ狊３

（２５）

　　从式（２５）中有，密度分布均匀时，σ表示速度

分布的方均根差，σ＝１代表混合均匀状态，σ＞１

代表出口速度场不均匀分布。

此时引射器函数中的动量方程化为气动冲量

函数犣（λ）表示为

（γ３＋１）犚３犜

ｓ３

２γ槡 ３

犿
·

３犣（λ３）－

（γｐ＋１）犚ｐ犜

ｐ

２γ槡 ｐ

犿
·

ｐ２犣（λｐ２）－

（γｓ＋１）犚ｓ犜

ｓ

２γ槡 ｓ

犿
·

ｓ２犣（λｓ２）＝０ （２６）

　　由动量定义式有

犿
·

３狏

３ ＝∫ρ３狏

２
３ｄ狊３ （２７）

犿
·

３
珔狏３ ＝∫ρ３狏

２
３ｄ狊３ （２８）

式中狏３ 为混合室等效出口速度，结合式（２５）、式

（２７）与式（２８）可得

犿
·

３狏

３ ＝σ犿

·

３
珔狏３ （２９）

　　根据冲量函数定义

（γ３＋１）犚３犜

ｓ３

２γ槡 ３

犿
·

３犣（λ３）＝犿
·

３狏

３ ＋狆３犃３

（３０）

　　考虑混合不均匀度，将 犿
·

３狏

３ ＝σ犿

·

３
珔狏３ 带

入有

（γ３＋１）犚３犜

ｓ３

２γ槡 ３

犿
·

３犣（λ３）＝σ犿
·

３
珔狏３＋狆３犃３

（３１）

　　根据上式有

犣（λ３）＝
（２σ－１）γ３＋１

γ３＋１
λ３＋

１

λ３
（３２）

　　将式（３２）带入式（３１）并替换引射器函数中的

动量方程，基于优化求解流程对混合不均匀度影

响进行分析。

由图１２可知，当动量修正系数σ越大所对应

的解狆２ 越大并且对应的引射系数狌越小，同时临

界点的位置不断靠后，在临界曲线附近引射系数

下降梯度逐渐减小，在临界点后一段范围引射系

数变化较小，说明在考虑混合不均匀的一维优化

１３３１



航　空　动　力　学　报 第３６卷

图１２　混合不均匀度对引射性能的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｉｘｉｎｇｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｏｎ

ｅｊｅｃｔｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

设计中，设计宽裕度比理想引射器高。在１≤σ≤

１．５范围内，σ对引射器性能影响明显，狆２ 最大误

差达到 ２６．５９％，引射系数 狌 最大误差达到

３２．７３％。而随着动量修正系数σ不断增加，不均

匀度对于引射器性能影响逐渐减小，误差可控制

在工程承受范围之内。因此在引射器尺寸限制或

流场混合不均匀的情况下，应重点考虑混合不均

匀度对引射性能的影响。

３　试验验证

３１　壁面摩擦引射器函数

为了验证引射器函数方法的可靠性，本文将

与试验数据相对比分析。在文献［１１］中引射器构

型较为简单且理论分析与试验数据吻合较好，因

此本文采用文献［１１］中的试验数据，其中主次流

均为空气且总温比为１，喷嘴直径犇ｔ＝７．６０ｍｍ，

混合管道直径犇３＝１１．７ｍｍ，长度为０．１７９４ｍ，

背压狆３ 取一个标准大气压，空气热力学参数取

２９３．１５Ｋ（２０℃）时理想气体参数。喷嘴处主流马

赫数为１．７７８，扩散室倾角为０°，总压恢复系数为

１，引射器试验装置如图１３。

图１３　引射器试验装置
［１１］

Ｆｉｇ．１３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｑｕｉｐｍｅｎｔｏｆｅｊｅｃｔｏｒ
［１１］

由于实际试验中混合室壁面存在摩擦，根据

经典一维理论由摩擦力产生的压降损失为

δ狆＝－∫
２

１

μｗρ
珔狏２ｅ
２
ｄξ （３３）

式中μｗ 为壁面摩擦因数，ρ为气体密度，ξ为混合

室侧面积与横截面比值，珔狏ｅ 表示微元段平均

速度。

为了计算方便根据文献［１１］近似整体压降表

达式有

δ狆＝－珔μｗρ２
珔狏２２
２ξ

（３４）

式中ξ＝４犔／犇３ 表示直径为犇３ 的混合室无量纲

数，犔为引射器特征长度，珔狏２２ 为截面２处微元段

平均速度，珔μｗ 为平均摩擦因数，文献［１１］取数值

０．００５３（本文中也取此数值）。

将摩擦力产生的损失加入动量方程中构建了

壁面摩擦引射器函数，以背压狆３ 为单位基准，对

比研究了不同主流总压以及二次流总压下试验数

据，具体如图１４和图１５所示。

３２　结果分析

横向对比分析，当主流总压狆ｐ 恒定随着二

次流总压狆

ｓ 的增大，引射器函数解狆２ 增大，混

合室出口速度狏３ 上升，但此时未达到第３极限声

速状态，引射系数狌不断增加。纵向对比分析，当

二次流总压狆

ｓ 恒定随着主流总压狆


ｐ 增大，引射

器函数解狆２ 减小，混合室出口速度狏３ 上升，但同

样未达到第３极限声速状态，此时引射系数不断

２３３１
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图１４　狆

ｐ ＝２．５狆３ 时引射系数变化图

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｈｅｎ狆

ｐ ＝２．５狆３

图１５　狆

ｐ ＝３．５狆３ 时引射系数变化图

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｗｈｅｎ狆

ｐ ＝２．５狆３

提高。综上结果验证了静压特性曲面概念设计的

正确性，同时利用引射器函数法得到的理论值与

试验数据平均误差在１０％以内，最小误差为

３．５６％，验证了引射器函数法的可靠性，为引射器

性能优化提供一种参数化设计方案。

值得注意的是，图１４与图１５中均存在狆ｓ／

狆３ 较小时引射系数理论值高于试验值，狆

ｓ／狆３ 较

大时引射系数理论值小于试验值，在中间某一值

两者符合较好的情况。由于实际流道内不同工况

下的摩擦因数并不一致，由表１和表２知随着

狆

ｓ／狆３ 增大混合室出口速度不断增大，根据管道

摩擦因数经验公式［２０］平均摩擦因数和速度系数

的关系为

１

λ
２
２

－
１

λ（ ）２
３
－ｌｎ

λ
２
３

λ
２
２

＝
８γｓ

γｓ＋１
珔
μｗ （３５）

　　随着混合室出口速度系数λ３ 增大，平均摩擦

因数不断减小，流道内整体压降降低摩擦损失减

表１　狆狆 ＝２５狆３ 时引射器各参数表

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狋犪犫犾犲狅犳犲犼犲犮狋狅狉狑犺犲狀狆

狆 ＝２５狆３

狆

ｓ／狆３

狌

试验 理论
狆２／Ｐａ 狏３／（ｍ／ｓ）

０．８０１ ０．２６９ ０．２８２ ７８２３２．３４ １７６．９２

０．８３５ ０．４０ ０．４４３ ７８１４９．０２ １９３．５４

０．８８５ ０．５１５ ０．５２３ ７９４３５．６０ ２０６．６７

０．９２７ ０．６１ ０．５６９ ８０２４３．４１ ２１６．４９

０．９６０ ０．６７７ ０．６２２ ７９０２７．６ ２２５．５９

０．９６６ ０．７１５ ０．６５８ ７８１５８．１ ２２８．３３

表２　狆狆 ＝３５狆３ 时引射器各参数表

犜犪犫犾犲２　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狋犪犫犾犲狅犳犲犼犲犮狋狅狉狑犺犲狀狆

狆 ＝３５狆３

狆

ｓ／狆３

狌

试验 理论
狆２／Ｐａ 狏３／（ｍ／ｓ）

０．６１５ ０．１７７ ０．２３４７ ４３９００．０５ ２２７．５０

０．６８５ ０．２９３ ０．３１２４ ４７７１５．３５ ２３５．９７

０．７３９ ０．３６９ ０．３４９９ ５０５２１．３１ ２４３．２３

０．７８５ ０．４３９ ０．３８２４ ５２８０８．４８ ２４８．８６

０．８２７ ０．４９２ ０．４５６７ ５４８１７．８９ ２５８．０２

０．８９２ ０．５８５ ０．５２４３ ５７７６１．９４ ２６４．６８

小，引射性能提高。而本文采用文献［１１］中平均

摩擦因数为定值（珔μｗ＝０．００５３）未考虑不同工况

下平均摩擦因数改变带来的影响，故当混合室出

口速度系数λ３ 较小时理论值高于试验值，反之

同理。

４　结　论

基于等截面混合引射器基本构型得到了一种

计算等面积引射器的简化分析模型，研究了以１１

个已知量与１个未知量狆２ 组成的引射器函数的

数学特性以及工作极限状态。在此基础上，提出

了一种基于引射器函数法的优化设计程序，讨论

了静压协调函数多分支曲线的物理意义，研究了

混合室背压、主次流总压比与混合不均匀对引射

器性能的影响。最后考虑了壁面摩擦因素在引射

器优化设计中的影响，并通过试验数据对比验证

了引射器函数法的可靠性。通过以上分析得出以

下结论：

１）引射器函数存在无穷点以及非物理奇异

点，在引射器函数法理论基础上完成了一种多参

数优化设计程序，通过基准推进归纳法发现静压

３３３１
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协调函数存在多分支工作曲线，对应于超超引射

状态、亚超引射状态以及非物理解。

２）计算表明第３极限状态将早于第１极限

状态来临，随着背压狆３ 的不断减小引射系数狌增

大，达到临界点时引射器性能与混合室背压呈无

关性。随着主次流总压比的提高，引射系数减小

并且临界点前移，在第３极限点附近引射系数变

化趋势缓慢。综合背压与主次流总压比提出了静

压特性曲面设计概念，并表明引射器设计应尽量

在临界曲线工况附近。

３）以动量修正系数σ表征混合室出口处速

度场分布不均匀度，在１≤σ≤１．５范围内σ对引

射器性能影响明显，引射器函数解狆２ 最大误差达

到２６．５９％，引射系数狌最大误差达到３２．７３％，

因此在引射器尺寸限制或流场混合不均匀的情况

下，应重点考虑混合不均匀度对引射性能的影响。

４）利用引射器函数法得到的理论值与试验

数据对比，平均误差在１０％以内，最小误差为

３．５６％，验证了引射器函数法的可靠性。同时由

于平均摩擦因数随不同工况改变，需对公式模型

进行修正，更好地指导引射器优化设计。
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