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二次流对带间隔式进气门引射喷管流场的影响
李子杰1，王    浩1，黄河峡2
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摘　　　  要：    通过仿真研究了跨声速飞行状态下（Ma=1.2）一种带间隔式进气门的引射喷管流动特性，获得

了二次流对三次流流动状态、喷管流动结构以及推力性能的影响规律。结果表明：带有间隔式辅助进气门

的引射喷管内部存在显著的横向流动，诱导产生了多对流向涡结构，沿着流动方向流向涡的尺度逐渐减小。

主流始终处于过膨胀状态，主导了引射喷管的内流流动，并和二次流之间形成了一道剪切层结构。随着二次

流落压比的升高，二次流和三次流流量增加，其对主流的束缚作用增强，主流过膨胀现象得到有效抑制，推力

性能从 0.698增加至 0.819。
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Analysis of flow field of three-dimensional ejector nozzle with open-close
alternate intake valve at transonic velocity
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Abstract:   To analyze the influence of different secondary air intake states,  the flow characteristics
of an ejector nozzle with open-close intake valves in the transonic flight state (Ma=1.2) were simulated and
studied.  By  changing  the  nozzle  pressure  ratio  (NPR)  of  the  secondary  flow,  the  flow  state  of  the  third
flow,  the  development  characteristics  of  the  vortex,  and  the  thrust  performance  in  the  nozzle  were
analyzed.  The  results  showed  that  the  airflow  in  the  ejector  nozzle  with  the  open-close  alternate  intake
valve had the phenomenon of lateral flow, forming a vortex ring that the size of the flow vortex gradually
decreased along the flow direction. The main flow maintained an over-expansion state, which dominated
the inner flow of the ejector nozzle, and formed a shear layer structure with the secondary flow. With the
increase  of  the  NPR  of  the  secondary  flow,  the  flow  rates  of  the  secondary  and  third  flows  increased,
which  led  to  a  stronger  binding  effect  on  the  main  flow.  Therefore,  the  mainstream  over-expansion
phenomenon was effectively suppressed, so the thrust performance increased from 0.698 to 0.819.

Keywords:   transonic speed；ejector nozzle；open-close alternate intake valve；vortex；
thrust performance
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近年来，涡轮基组合循环发动机成为航空航

天领域的研究热点，而基于进排气一体化的引射

喷管是实现飞行器在宽速域内工作的重要部件之

一[1-2]。基于进气道边界层溢流流体调节的引射

喷管具有其独特的技术优势，它将来自进气道边

界层的溢流，与流出主喷管的气体（主流）进行剪

切及动能的掺混，从而提高次流流体的动能，有

效提升了喷管的推进性能，降低了喷管出口面积

的调节需求，拓宽了进气道-喷管的宽速域工作性

能[3]。随着引射器研究的逐渐深入，揭示引射现

象并探寻其内部流动机制已成为进一步提高引射

效率的必由之路[4-5]。为进一步提高组合发动机

的集成度和工作性能，有必要开展引射喷管的气

动设计和流动机理研究，为发动机的工程设计奠

定必要的理论和技术基础[6-7]。

不少学者已经对引射现象的流场结构开展了

一系列的研究。流体动力混合是引射器中动量传

递的主要方式[8-9]，两股流体的湍流混合程度决定

了引射器的性能和其噪声特性，而这种混合发生

在自由剪切层中[10]。

Luginsland[11] 对喷嘴几何形状（即喷嘴壁厚 d
和喷嘴长度 L）对可压缩涡流喷嘴射流的涡流效

应进行了数值研究。对于旋流旋转喷嘴，流场发

生了显著变化，主要是由于初始涡流数的变化和

喷嘴壁外离心不稳定性的增强。但对于固定喷嘴，

只观察到流场的微小变化。

Arun等 [12] 探究了真空引射装置中的流场结

构及次流特性，并通过试验深入研究了次流回流

的旋涡特性。Karthick等[13] 在矩形引射器中开展

了超声速引射混合特性的研究，并采用了 PLMS
技术，揭示了引射器内混合层流场结构及流动的

非稳定性。吴继平、陈健等[14-15] 利用高速纹影技

术及纳米粒子平面激光散射技术对等超-超引射

器的内流场进行了研究。高速纹影照片清晰地显

示了超-超引射器内的波系结构，而 NPLS技术则

可以得到引射混合层的微观流场结构。吴达

等[16-17] 研究了在引射喷管的模型基础上增加辅助

进气门，可根据流体状态自动调节主流膨胀度以

防止气流过膨胀。

由上所述，对引射喷管的大多数研究主要集

中在超声速引射装置的流场结构分析以及主流、

二次流特性上。而对于跨声速的带有间隔式辅助

进气门的引射喷管内的流场结构及流向涡发展特

性的分析鲜有报道。一体化引射喷管中涉及复杂

的多流路流体的相互作用，包括主流与次流的掺

混、内外流的耦合作用等，准确的数值仿真方法

对于开展一体化引射喷管流动机理的研究至关

重要。

本文的设计状态点为来流马赫数为 1.2的跨

声速飞行状态。与高马赫数状态 （飞行马赫数大

于 1.5）不同，高马赫状态下，由于主喷管的落压比

较大，第三流路辅助进气门呈关闭状态，即没有

第三辅助气流，同时尾喷管向外旋转直至水平。

相比之下喷管内流动状态简单，仅为主流和二次

流的掺混及能量传递。

而亚/跨声速飞行状态下，为了增加引射喷管

的推力性能，有三股气流进行供气。三个流路之

间相互干扰，尤其是二次流和三次流之间会形成

强烈的耦合。因此，本文和常规单流路喷管或双

流路引射喷管不同的是，在第三流路辅助进气门

开启状态下，飞行器外流和引射喷管内流通过第

三流路形成强气动耦合干扰，尤其在第三次流辅

助进气门为间隔式结构下，使得引射喷管的流场

结构更加复杂，推力性能也会有所改善。

本文基于 FLUENT软件，采用结构网格划分

技术，建立合理的引射喷管模型。通过改变二次

流的落压比，对跨声速的带有间隔式辅助进气门

的引射喷管内的流场结构及流向涡发展特性进行

对比分析。

 1    物理模型和网格模型

 1.1   物理模型

本文中设计的引射喷管结构涉及三股气流，

即主流、二次流和三次流。其中次流气体为进排

气一体化条件下的进气道中的气体，三次流为自

然吸入的飞行器外体的环境气体。二次流和三次

流与主喷管喷出的主流掺混，共同流出引射喷管。

本文的研究重点在于分析不同二次流的状态对带

有间隔式辅助进气门的引射喷管的三次流的进气

状态、喷管的推力性能，以及喷管内部流场结构

的影响，因此对引射喷管的结构进行的简化。

图 1给出了本文采用的引射喷管的三维物理模型

结构示意图。其主要包括主喷管、二次流喷管、

三次流喷管及尾喷管四个部分。其中，三次流的

进气门为间隔式，即三次流入口的一半呈开启状

态，用以吸入外流；另一半呈关闭状态，无法吸入

外流。

图 2为引射喷管的物理结构尺寸示意图，具

体尺寸参数如表 1所示。其中主流高度 Df 为

2938 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



120.75 mm，二次流入口高度 Ds 为 40.38 mm，主流

出口高度 Dp 为 55.75  mm，喷管喉道高度 Dt 为

135.00 mm，出口高度 De 为 241.30 mm。三次流门

开度 α为 22°，尾喷管的转角 β为 11.5°，引射喷管

尾部的出口面积调节片内折以减小出口面积，避

免主流产生严重的过膨胀。喷管出口到喉部距

离 Lp 为 272.33 mm，喷管出口到主喷管出口距离

Le 为314.49 mm，三次流进气门长度为Lt 为98.20 mm，

三次流进气门宽度 Lo 为 100 mm，三次流进气门

的隔板宽度 Lc 为 100 mm。

 1.2   网格划分方法

为了研究引射喷管二次流、三次流，以及内

部气流的运动状态及流场流向涡结构，必须采用

三维数值仿真计算模型对其进行分析研究。为了

节约计算时间和计算成本，本文对上半部单周期
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图 1    引射喷管的三维物理模型结构示意图

Fig. 1    Three-dimensional physical model structure of ejector nozzle
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图 2    引射喷管物理结构尺寸示意图

Fig. 2    Physical structure size of ejector nozzle
 

 

表 1    引射喷管物理结构尺寸参数

Table 1    Physical structure size parameters of ejector nozzle

参数 数值

主流喷管高度 Df/mm 120.75

次流喷管高度 Ds/mm 40.38

主流喷管出口高度 Dp/mm 55.75

喉道高度 Dt/mm 135.00

出口高度 De/mm 241.30

三次流辅助进气门开度 α/（°） 22

尾喷管转角 β/（°） 11.5

喷管出口到喉部距离 Lp/mm 272.33

喷管出口到主喷管出口距离 Le/mm 314.49

三次流辅助门长度 Lt/mm 98.2

三次流辅助门宽度 Lo/mm 100

三次流辅助门隔板宽度 Lc/mm 100
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内的引射喷管结构进行了仿真计算，图 3给出了

引射喷管模型的壁面网格结构和整个计算域的网

格结构示意图。其中为了便于显示，做了稀化处

理。整个计算域均采用结构网格划分，共约

700万网格。为了避免计算域过小产生边界污染

现象，计算域足够大，在气流方向上的长度长约

1 900 mm，宽约 600 mm， 高约 600 mm。并在所有

的壁面处以及喷管出口处进行了局部网格加密处

理，壁面的第一层网格高度为 0.05 mm。

 1.3   边界条件

图 4给出了引射喷管模型所采用的边界类型，

其中自由来流采用压力远场边界，计算域和喷管

出口设置为压力出口边界条件，所有的物面均设

置为无滑移的绝热壁面，主喷管入口和次流通道

入口采用压力进口边界。仿真过程中指定入口总

压和静温，对应边界参数值设置如表 2所示。即

来流马赫数为 1.2，环境压力为 30 800 Pa，环境温

度为 229.73 K。主流的落压比为 5.36，主流总温为

1 901.7 K。次流落压比分别为 1.0、1.1、1.2、1.3，

次流总温为 296 K。
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图 4    引射喷管模型的边界条件

Fig. 4    Boundary conditions of ejector nozzle model
 

 1.4   求解方法

本文基于 ANSYS/FLUENT商业软件对引射

喷管进行数值仿真计算，选用基于密度修正的

Navier-Stokes（N-S）方程求解器，并采用 S-A湍流

模型。无黏对流通量采用 Roe-FDS格式进行分

裂，时间推进方法使用隐式格式，以加速数值计

算的收敛。流动控制方程采用二阶迎风格式进行

离散。设定的材料为理想气体，并使用 Suther-

land公式求解分子动力黏度。由于主喷管入口总

温较高，超过 1 900 K，因此空气介质的比定压热

容 cp 采用七次多项式来描述：其中 a0=1 047.3，

a1=−0.388， a2=0.000 888 57， a3=−1.640×10−7， a4=

−6.647×10−10， a5=6.028×10−13， a6=−2.068×10−16，

a7=2.592×10−20。
 1.5   算例验证

作者利用了本文中采用的数值仿真方法与含

 

(a) 引射喷管壁面的网格结构模型图

(b) 引射喷管计算域网格结构模型图

图 3    引射喷管模型的网格结构示意图

Fig. 3    Grid structure of the ejector nozzle model
 

 

表 2    引射喷管边界条件及参数

Table 2    Boundary conditions and parameters of ejector nozzle

边界 边界条件 马赫数Ma 压力 p0/Pa 温度 T/K

自由来流 压力远场 1.2 30 800 229.73

自由出口 压力出口边界 1.2 30 800 229.73

引射喷管出口 压力出口边界 1.2 30 800 229.73

主喷管入口 压力入口边界 1.2 165 088（rnp=5.36） 1 901.7

二次流入口 压力入口边界 1.2
30 800（rnp=1.0）、33 880（rnp=1.1）、
36 960（rnp=1.2）、40 040（rnp=1.3） 296

对称面 对称面边界 1.2

物面 壁面边界 1.2
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第三辅助进气门的引射喷管风洞试验[18] 进行了

对比验证。图 5对比了引射喷管壁面静压的数值

和试验结果，可以看到数值计算结果与实验结果

吻合较好。因此，本文采用的计算仿真方法能准

确模拟含第三次流的引射喷管的内部流动特性。

图中 p/p0 为相对压力，δmax 为最大误差。
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图 5    实验结果与仿真结果对比（Ma=1.1）

Fig. 5    Comparison of experimental results and

simulation results （Ma=1.1）
 

 1.6   网格无关性验证

针对单独的引射喷管模型，本文设计了网格

量为 220万、700万、1 100万的三套网格，分别定

义为稀疏网格（coarse grid）、本文采用的网格（fine
grid）和加密网格（dense grid）。以引射喷管的尾

喷管某一截面（z=200 mm）壁面沿程压力变化曲

线为参照，其不同网格模型的数值仿真结果如

图 6所示。可以看出，Fine和 Dense网格计算得

到的结果非常接近，误差在 1%以内。而 Coarse
网格模型得到的仿真结果与另外两种网格模型稍

有差别。由此可见，当网格量增加至 Fine之后，

仿真计算结果和网格尺度基本无关。因此，本文

计算中均采用了 Fine网格。

 2    结果分析

本文中的引射喷管涉及到三流路流体的相互

剪切、掺混与携带运动，还涉及到内外流的相互

干扰，尤其是在跨声速状态下内外流耦合更为密

切。为此，本文着眼于引射喷管内部流体的流动

特性、流向涡发展变化特性、第三流路辅助进气

特性等流动现象，探究其内在流动机理。

 2.1   引射喷管流场结构分析

为了分析引射喷管内部的流场结构，首先对

引射喷管对称面的流场结构进行了分析。图 7给

出了引射喷管对称面上的马赫数云图。

由图 7可以看到，在二次流落压比为 1.0、1.1、
1.2、1.3时，喷管内部的流场结构呈现了较高度的

一致性。以图 7（a）为例，在主流区内，主流在收

缩的主喷管出口附近达到声速，引射喷管套筒形

成的扩张型面使主流进一步加速至超声速。同时，

环境气体通过三次流进气门进入到引射喷管中，

与二次流进行掺混。因为三次流与二次流存在速

度差，因此三次流与二次流进行剪切、掺混，形成

超-亚声速剪切层，通过剪切层进行能量传递。掺

混的二次流、三次流与主流同样存在速度差，因

此与主流之间也形成了超-亚声速剪切层进行动

量传递。由于主流压力较高，二三混合流对主流

的束缚作用较弱，使得主次流形成的剪切层逐渐

靠近引射喷管壁面。

主流与次流之间具有较大的速度梯度，随着

主流的发展，两侧的速度梯度差距减小，这表明

剪切层在发展过程中逐步提高了次流流体的机械

能。次流在收缩的流通空间中加速流动，并通过

与主流、三次流的掺混作用获得能量。

由图 7（a）可以看出，当二次流落压比为

1.0时，喷管内二次流入口附近的压力较低，给三

次流的入口处创造了一个低压环境，周围的环境

气体通过三次流进气门进入到喷管内，由于三次

流入口处的低压环境，使得三次流进气量较大，

三次流与二次流之间形成了明显的剪切层。二次

流、三次流共同对主流的膨胀进行抑制，使得主

流的剪切层不能附着在尾喷管的壁面上。由
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图 6    网格无关性验证的压力对比曲线

Fig. 6    Pressure comparison curve for grid

independence verification
 

第 12 期 李子杰等： 二次流对带间隔式进气门引射喷管流场的影响 2941



图 7（b）～图 7（d）可以看出，与图 7（a）相比区别在

于，随着二次流落压比从 1.0增加至 1.3，二次流

流量从 0.223 kg/s增加至 0.356 kg/s，其对主流的

束缚作用增强，主流过膨胀程度得到一定程度的

抑制，对称面附近高马赫数区范围在不断减小，

内部最高马赫数也随之降低。

 
 

0.2 0.7 1.2

Ma

1.7 2.2

Free-mixing layer

Free-mixing layer

Free-mixing layer

(a) 二次流落压比为1.0 

0.2 0.7 1.2

Ma

1.7 2.2

(b) 二次流落压比为1.1 

0.2 0.7 1.2

Ma

1.7 2.2

(c) 二次流落压比为1.2

0.2 0.7 1.2

Ma

1.7 2.2

(d) 二次流落压比为1.3

图 7    引射喷管模型对称面的马赫数结构云图

Fig. 7    Mach number diagram of symmetry plane of ejector

nozzle model
 

图 8显示了尾喷管在对称面上的沿程压力变

化，四种工况下沿程压力变化均呈现了先增加后

减小的趋势。随着二次流落压比的增加，尾喷管

起始处的压力也增加。气体压力在 A点之前变

化较平稳，随后迅速增加（A点到 B点附近），当达

到 B点附近后，又迅速下降。这是因为在 A点之

前，壁面压力主要受到二次流和三次流的共同作

用，由于二次流和三次流的流量较少，因此此处

沿程压力缓慢增加。A点之后主要受到主流的影

响，主流流量较大，影响范围广，因此沿程压力变

化剧烈。

但是值得注意的是，当二次流 NPR（文中记

为 rnp）为 1.0和 1.1时，沿程压力的变化呈现了高

度的一致性。为 1.2和 1.3时，沿程压力的变化呈

现了高度的一致性。由于后两者二次流更多地向

三次流入口处流动，所以对主流的抑制变小，因

此主流膨胀速度较快，因此沿程压力的峰值靠前。

由于本文中的引射喷管的第三辅助进气门为

间隔式，因此第三次流进气量并不均匀，整个喷

管内部的流场不能均匀发展。作者对三次流进气

门关闭处做了一监测面（距离侧壁 10 mm）。如

图 9所示为三次流进气门关闭的截面上的喷管内

部流场结构云图。由图可见其与对称面的流场结

构还是有很大不同。

由图 9（a）可以看到，主喷管的膨胀最为充分。

这是因为图 9 （a）中二次流流量最小，且四种工况

均没有三次流的流入。而随着二次流落压比的增

大，二次流的流量增加，对主流的发展起到了一

定的抑制作用，使其不能充分发展，影响了其推

力性能。
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(b) 二次流落压比为
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(d) 二次流落压比为
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图 8    引射喷管对称面上的沿程压力曲线变化

Fig. 8    Change of pressure curve along symmetry

plane of ejector nozzle
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(a) 二次流落压比为

0.2 0.7 1.2

Ma
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(b) 二次流落压比为1.1 
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(c) 二次流落压比为1.2
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(d) 二次流落压比为1.3

图 9    截面（距离侧壁 10 mm）上的马赫数结构云图

Fig. 9    Mach number structure on the surface （10 mm from the

side wall）
 

由此可见，第三辅助进气门开-关两种状态共

同决定了喷管整体的推力性能及其内部流场结构，

单纯靠某一截面无法准确分析喷管的推力性能的

变化，因此喷管的推力性能及气流横向的运动特

性还有待进一步分析。

 2.2   引射喷管内部流场漩涡发展特性对比

为了深入研究喷管内的流动机理，分别对

图 10所示的 a、b、c、d、e五个截面进行的漩涡发

展特性进行了监测。其中截面 a为喷管的喉道，

截面 b为喷管的拐点，截面 c、d位于喷管尾部，

截面 e为喷管的出口截面。图中 up、ut、us 分别为

主流速度、二次流速度、三次流速度。监测面具

体的位置参数如表 3所示。图 11～图 15给出了

五个监测面的漩涡分布，用以具体分析不同工况

下喷管内的流动特征。

图 11为喷管截面 a（X =226.4 mm喷管喉部）

处的流向涡结构图。由图中可以看出四种工况下

的漩涡的运动发展情况。由于监测面 a位置较为

靠前，监测面的下半部分主要由主流气体的状态

影响，因此表现出了高度的一致性。主流气体较

稳定地沿流线方向流过监测面的下半部分区域，

并没有气流的横向流动或掺混现象发生，因此并

未产生流向涡。而在监测面 a的上半部分，由于

受到二次流和三次流横向流动的影响，卷起了流

向涡。

右侧为三次流进气门开口处，其二次流流经

此处，经过渐缩流道的向下游流动，增速减压，形

成了一个低压区，外界气流通过三次流进气门开

处流入喷管内。所以此处气体的马赫数较高。由

图 11（a）可以看出，左侧气流一部分向下游运动，

与下游的主喷管气流相撞，形成了分离线，并在

左侧壁面处卷起一个顺时针方向的流向涡。而气

流的另一部分向右向下方运动，与下游的主流气

流相撞，卷起了一对流向涡，其中左侧流向涡为

顺时针方向，右侧流向涡为逆时针方向。

四种工况监测面的流动状态呈现了较高度的

类似性，即均在三次流进气门附近产生了一对流

向涡，并居于低马赫数内，其流线方向由外部指

向中心，空间流线沿涡轴不断收缩，螺旋点是稳

定的。但也有一定的差别，图 11（a）中的一对流

向涡的发展显然没有其他三种情况充分。随着二

次流落压比的增加，三次流进气门处的高马赫域

减小，最右侧的低马赫域增加，因此最右侧的流

向涡发展更加充分。
 

up

ut

us

a b c d e

图 10    流向涡监测面示意图

Fig. 10    Position of monitoring surfaces for vortex rings
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当气流运动至截面 b处，其流动特征发生了

较大的变化。随着喷管内主流、次流、三次流的

掺混，主流主导的流动区域变大。由图 12（a）、

图 12 （b）可以看出，主流受到的影响较大，在靠近

上壁面处产生了一对流向涡。其气体整体由上方

向下方运动，随着气流的不断加速，Ma<1的范围

不断缩小，但流向涡基本处在 Ma<1的区域内。

流向涡流线方向由中心指向外部，螺旋点不稳定，

随时可以散开，此时流向涡流向发生了改变，并

形成了极限环结构。

由图 12（c）、图 12 （d）可以看出，主流畸变的

程度较小，说明二次流和三次流对主流的作用较

小。同样在右上方处产生了一对流向涡其气体整

体由下方向上方运动，流向涡基本处在 Ma<1的

范围内，其流线方向由外部指向中心，螺旋点稳

定。此时流向涡流线方向并没有发生改变，没有

形成极限环结构。

随着喷管内气流的运动，主流、次流、三次流

互相掺混、融合，气流的运动特征变得更加复杂。

如图 13所示，在截面 c处卷起了两对流向涡。截

面的下部分大多数为主流控制的高压高马赫区，
 

(a) 二次流落压比为1.0 (b) 二次流落压比为1.1 (c) 二次流落压比为1.2 (d) 二次流落压比为1.3

0.05 0.20 0.35 0.50 0.65 0.80 0.95Ma 1.10 1.25 1.40 1.55 1.70

图 11    监测面 a（喷管喉部）流向涡结构图

Fig. 11    Vortex ring structure of monitoring surface a （nozzle throat）
 

 

(a) 二次流落压比为1.0 (b) 二次流落压比为1.1 (c) 二次流落压比为1.2 (d) 二次流落压比为1.3

0.05 0.20 0.35 0.50 0.65 0.80 0.95Ma 1.10 1.25 1.40 1.55 1.70

图 12    监测面 b（喷管拐点）漩涡结构图

Fig. 12    Vortex structure of monitoring surface b （nozzle turning point）
 

 

0.05 0.20 0.35 0.50 0.65 0.80 0.95Ma 1.10 1.25 1.40 1.55 1.70

(a) 二次流落压比为1.0 (b) 二次流落压比为1.1 (c) 二次流落压比为1.2 (d) 二次流落压比为1.3

图 13    监测面 c（喷管拐点）漩涡结构图

Fig. 13    Vortex structure of monitoring surface c （nozzle turning point）
 

 

表 3    监测面位置参数

Table 3    Monitoring surface position parameters

截面 位置

a X=226.4 mm（尾喷管喉部）

b X=313 mm（尾喷管拐点）

c X=400 mm

d X=450 mm

e X=497 mm（喷管出口）

2944 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



上部区域的一小部分为二次流和三次流区域。

图 13（a）、图 13 （b）中流线方向又发生了改

变，其方向为自下向上，其流向涡由外部指向中

心。图 13（c）、图 13 （d）流向涡由外部指向中心，

形成了极限环结构。说明其流线方向又将会发生

改变。图 13（c）、图 13 （d）与图 13（a）、图 13 （b）
具有类似的结构，但也由不同。其在主流主导的

高压高马赫区中有一条再附线，再附线的成因还

有待研究。

如图 14所示，气流在截面 d处卷起了两对流

向涡。截面的下部分大多数为主流控制的高压高

马赫区，上部一小部分为二次流和三次流区域。

截面 d上卷起了两对涡，图 14（a）和图 14（d）因为

流向涡方向的原因，只显示了三个涡。流线方向

为自上向下，其流向涡由外部指向中心，并形成

了极限环结构。

如图 15所示，为喷管出口截面处的流向涡结

构示意图。四种工况均出现了极限环结构，

图 15（a）仅产生一对涡，流线方向由上向下，流向

涡为外部指向中心。图 15（b）生成了两对涡，流

向方向由上向下，由外部指向中心。图 15（c）生
成了两对涡，流向方向由上向下，由外部指向中

心。图 15（d）生成了两对涡，流向方向由上向下，

由外部指向中心。四种工况出口处的流向涡结构

呈现较高的一致性。

纵观流向涡的整个发展过程，流向涡基本上

都是以对涡的形式出现，在截面右上方（即三次流

入口处）始终有一对发展充分的流向涡，且由于

顺压梯度，旋涡的尺度在不断减小。随着喷管内

流场的发展，在截面左上方（即三次流门关闭处）

也会产生一对发展相对较弱的流向涡。气流的走

向由自下向上逐渐变为自上向下。引射喷管内整

个流场的发展过程中，主流始终被二次流、三次

流抑制。主流向上发展的方向也呈现了一致性，

即在三次流进气门开-关的交界处发展最充分，其

余位置均受到了二次流、三次流较强烈的抑制。

也正是因为这种发展的不均匀性，导致了喷管内

流向涡的发展。由此可以看出，流向涡的形成主

要的原因有两个，一个是三次流进气的不均匀性，

一个是主流发展的不均匀性。

 2.3   引射喷管的推力性能

对发动机的引射喷管而言，其推力性能是评

价其设计优劣的核心参数，其中推力系数是衡量

尾喷管推力性能的重要指标。本文中的引射喷管

包含三股流路的流体，各流路流体的来流参数即

管内的流动参数不同，因此各流路流体能够产生

的推力也有所差异，应分别考虑各个流路的等熵

推力。本文采用的推力系数 Cf 定义为：

Cf =
Fa∑

Fi

（1）

 

(a) 二次流落压比为1.0 (b) 二次流落压比为1.1 (c) 二次流落压比为1.2 (d) 二次流落压比为1.3

0.05 0.20 0.35 0.50 0.65 0.80 0.95Ma 1.10 1.25 1.40 1.55 1.70

图 14    监测面 d漩涡结构图

Fig. 14    Vortex structure of monitoring surface d
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(a) 二次流落压比为1.0 (b) 二次流落压比为1.1 (c) 二次流落压比为1.2 (d) 二次流落压比为1.3

图 15    监测面 e（喷管出口） 漩涡结构图

Fig. 15    Vortex structure of monitoring surface e （outlet of nozzle）
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其中

Fa = Fv+Fp （2）

Fv = ṁv （3）

Fp =（pe− p0）Ae （4）∑
Fi

ṁ

式中 Fa 为引射喷管实际推力， 为各流路的

理论等熵推力之和；喷管实际推力 Fa 由动量推力

Fv 和压差推力 Fp 组成， 、v分别为喷管出口流量

和出口速度，两者的乘积表征流体由动量产生的

推力大小；pe 为喷管出口静压，p0 为环境压力，Ae

为喷管出口面积，Fp 表征流体由于膨胀产生的推

力大小。

表 4给出了四种不同工况下的喷管推力性能

的对比。其中标号为 1.0、1.1、1.2、1.3的分别表

示不同的二次流落压比。随着二次流落压比的增

加，二次流和三次流总的流量显著增加。由于主

流处于过膨胀状态，二次流和三次流流量的增加，

其对主流的束缚作用增强，主流的过膨胀现象得

到有效抑制。由表中也可以看出，二次流落压比

为 1.0时的喷管推力系数（rnp）为 0.698，随着二次

流落压比的增加，引射喷管的推力系数分别达到

了 0.758、0.790、0.819。由此可见，增加二次流的

落压比，引射喷管的推力性能得到了提高，引射

喷管气动调节的优势也得以体现。
 
 

表 4    四种不同工况下的引射喷管推力性能参数

Table 4    Thrust performance parameters of ejector nozzle under four different working conditions

参数 rnp=1.0 rnp=1.1 rnp=1.2 rnp=1.3

主流流量/（kg/s） 1.63 1.63 1.63 1.63

二次流流量/（kg/s） 0.223 0.280 0.333 0.356

三次流流量/（kg/s） 0.284 0.292 0.288 0.331

二、三次流流量/（kg/s） 0.507 0.572 0.621 0.687

引射喷管出口流量/（kg/s） 2.143 2.207 2.257 2.321

引射喷管出口速度/（m/s） 1 048.9 1 013.13 986.47 957.42

引射喷管出口静压/Pa 20 834.3 22 199.9 23 364.1 24 575.0

推力系数 0.698 0.758 0.790 0.819

推力系数增长比/% 8.59 13.18 17.34
 
 

 3    结　论

本文仿真研究了跨声速状态下带间隔式第三

辅助进气门的引射喷管内部基本流动特性，获得

了二次流落压比对三次流结构、喷管内部流场结

构、推力性能的影响规律，研究结果表明：

1）  带有间隔式辅助进气门的引射喷管内部

流场存在显著的横向流动，并在辅助进气门边缘

诱导产生了多对流向涡结构，沿着流动方向流向

涡的尺度不断减小；

2） 引射喷管内部流动主要由主流主导，主流

在管内快速膨胀，并和二次流之间产生一道剪切

层结构；

3） 随着二次流落压比的增加，二次流流量随

之显著增加，并且更多的二次流往三次流进气门

处流动，抑制了三次流的增加；

4） 随着二次流落压比的增加，二次流和三次

流对主流的束缚作用更强，主流过膨胀现象得到

抑制，推力系数从 0.698增加至 0.819。
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