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航空发动机排气引射器推力性能研究
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摘要　根据发动机排气引射器流场的特征，建立了引射器内流场和排气系统外流流场的一体化
三维数值模拟计算模型，得到了整个流场的基本参数；对引射器出口截面流场进行了理论分析，
采用某型发动机引射器的尾流流场实验数据对模型进行了实验验证，理论分析和实验验证结果
表明模型建立准确可靠。 最后采用微元法，结合得到的流场参数计算了使用不同引射器时发动
机的推力大小，并给出了各波瓣引射器相对于引射器 １的推力损失情况。
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引射器是把不同温度、压力和组分浓度的两股流体在同向流动中混合形成一种具有中间温度、压力和组
分浓度的流体的装置

［１］ ，目前主要用于提高直升机发动机喷口气流与外界大气的掺混效果，以降低直升机
整体的红外特征［２ －４］ 。 随着先进制导武器和红外探测技术的发展，引射器在喷气式战斗机上也具有相当好
的应用前景。 喷气式战斗机为涡扇发动机，主要通过喷管的排气产生推力，因此引射器会对其推力性能造成
影响。 针对直升机上波瓣引射器的流场特性和红外特性，国内外已进行了大量实验和仿真研究［５ －７］ 。 但由
于直升机为涡轴发动机，并不产生推力，因此目前在引射器推力性能方面的研究还很少。 本文针对某小型燃
气涡轮发动机上的不同引射器的推力性能进行了研究。

１　流场计算

1畅1　计算模型的建立
　　由于波瓣引射器的结构比较复杂，二维计算不足以分析其性能参数，所以按照 １：１的尺寸建立了引射器
的三维计算模型，计算区域包含引射器内流场、引射器出口气流与大气来流的掺混流场，同时对大气来流和
尾喷管出口气流，分别赋予远场大气来流边界条件和喷管出口气流边界条件，其余边界见图 １。
　　计算流场为稳态、三维、可压流。 ＣＦＤ算法采用基于密度的可压缩流求解器，Ｎ－Ｓ方程组的对流项离散
格式采用二阶上风格式

［８］ ，梯度计算采用精度较高且适合非结构化网格的以控制单元为基准的 Ｇｒｅｅｎ －
Ｇａｕｓｓ理论［９ －１０］ ，湍流模型采用 k－ωＳＳＴ模型［１１］ 。 压力速度耦合使用 ＳＩＭＰＬＥ 算法，迭代收敛准则为残差
小于 １ ×１０ －６。 流场求解采用 ＦＬＵＥＮＴ软件。 计算网格采用非结构化网格，空腔内网格很密，外流网格逐渐
稀疏，在固壁附近网格进行加密处理，进行了网格无关解数值试验。 计算区域网格划分和轴对称喷管内流网
格划分的局部放大见图 ２。
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图 １　计算区域示意图
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图 ２　计算网格及局部放大图
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1畅2　流场计算结果与讨论

由于 ３种引射器尾流流动具有相似性，本文的仿真计算和实验测量仅给出引射器 ２ 的相关结果。 计算
时，给定内流进口截面流场参数：静压为１１０畅６ ｋＰａ，总压为１２０畅８５ ｋＰａ，总温为６１０ Ｋ。 外流进口截面流场参
数：静压为９７畅８７ ｋＰａ，总压为９９ ｋＰａ，总温为３０５ Ｋ。 通过仿真计算得到了引射器２ 出口截面的压力、温度和
速度等参数，其等值线分布见图 ３。

图 ３　引射器出口截面流场参数等值线局部放大图
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　　从图 ３（ｃ）可以看出，在引射器的外围波瓣处，引射器出口气流与大气来流发生了掺混，同时在波瓣与波
瓣之间形成了涡流，使得速度明显减小。 从图 ３（ａ）、（ｂ）可看出，掺混区的静压和静温都处于低等值线，而
且由于涡流的流动特性

［１２］ ，涡流处的静压值明显小于大气来流。 在引射器中心区，虽然气流未与大气来流
发生掺混，但是由于波瓣引射器特殊的几何结构，造成了气流的静压和静温也明显减小。 波瓣引射器的物理
结构基本表现为外围波瓣向外扩张，中心处的波瓣向内收敛，这就使得中心处气流的流动在局部呈现出亚音
速流在收敛管道中的流动特征

［１２］ ：管道中气流速度增大，压力和温度减小。

２　实验验证

2畅1　实验设计
实验使用的某小型燃气涡轮发动机是某民用客机上的辅助动力装置（ＡＰＵ），其额定转速 ４１ ０００ ｒ／ｍｉｎ，

空气流量 ３ ｋｇ／ｓ，为单转子，转速可调。 拥有 ２ 个排气通道，其一为供气通道，最大供气流量为 Gｍａｘ ＝
０畅７８２ ６ ｋｇ／ｓ；其二为喷口。
　　实验时一共采用 ４ 种引射器，如图 ４ 所示，分别对每个引射器尾流的总温和总压进行测量。 测量点尽量
选择在引射器尾焰结构的典型位置上

［１３］ ，特别考虑亚音速流的特点，测量点要正确反映出其核心区长度、大
小和掺混减速的趋势。 根据经验和流场特点并为了定位的方便，测量了引射器对称轴（x 轴）上 x／D ＝０，１，
２，３，４，６，７（D为喷管出口截面直径，D＝３２ ｃｍ）等 ７ 个圆截面上的气流参数分布，圆截面的半径分别为 １６
ｃｍ，３２ ｃｍ，４８ ｃｍ，８０ ｃｍ，１１２ ｃｍ，１２８ ｃｍ。 考虑到发动机排气特点和引射器尾流对称性，每个截面上只等间
隔测量了圆截面与水平对称面交线上的 ５ 个点，一共 ３５ 个点。 测量网格见图 ５，其中梯形网格的节点是测
量点，AB边对应引射器出口位置，长度为 １６ ｃｍ，CD边对应引射器对称轴上第 ７截面，长度为 １２８ ｃｍ。 测量
的最远截面距出口 ２２４ ｃｍ。 图 ５ 中将沿轴线方向的节点连成了 ５ 条与 x 轴夹角分别为 ０°、３畅５８°、７畅１３°、
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１０畅６２°、１４畅０４°的直线，名称为 Ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ， Ｒａｄｉａｔｉｏｎ Ｌｉｎｅ １ －４，简写为 ＲＬ １ －４。

图 ４　实验所用引射器
Ｆｉｇ．４　Ｎｏｚｚｌｅ－ｅｊｅｃｔｏｒ ｉｎ ｔｈｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图 ５　流场测量点的布置
Ｆｉｇ．５　Ｍｅａｓｕｒｅ ｐｏｉｎｔ ｏｆ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

　　实验主要测量了排气总温，总压和总静压差等参数。 压力测量采用 Ｌ型皮托管、压力传感器和水排。
为防止气流烧蚀，测压橡胶导管包裹了隔热石棉层，通过皮托管将气压传到差压传感器和水排。 其中水排测
量总压，差压传感器测量总静压差。 压力传感器为康宇测控的 ＫＹＢ１４Ｂ 差压变送器，工作电压为 ２４ Ｖ ＤＣ、
量程为 ０ －２０ ｋＰａ、精度±０畅２５％、输出电流为 ４ －２０ ｍＡ。 为提高精度，测量时在传感器输出端并联一个精
度为 ０畅１‰的 ２５０精密电阻，将电流信号转化为 １ －５ Ｖ的电压信号，该电压信号与欧姆龙 Ｅ５ＣＫ多功能数字
表相连。 温度测量采用偶丝矱０畅３的裸丝形 Ｋ型热电偶，以尽可能提高温度测量的频响。
2畅2　计算结果与实验结果的比较

通过实验测量，得到了引射器 ２ 在图 ５ 的各测量节点处总温和总压大小，图 ６ 为对 Ｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ、ＲＬ１ 和
ＲＬ２上总温和总压的测量结果与模型的计算结果的比较。 可以看出，初始段（０ －０畅５ ｍ）计算与测量结果吻
合比较好，后半段（０畅５ ｍ－２畅２４ ｍ）计算结果明显偏大。 这是由于在实际的流动过程中，尾流相对于空气是
热气流，根据单位体积热空气在空气中受到热浮力［１２］ （ρ∞ －ρ）g 的作用，可推导出：当运动速度为 v的热空

气流在该方向上的位移为 L时，在热浮力方向上的位移 S的表达式 S＝１
２ （ρ∞ －ρ）gL２ （ρ∞ －ρ）gL２

ρv２ 。 通过查

阅热气流和空气的密度大小
［１２］ ，计算得到：在初始段，热气流在竖直方向上的平均位移为 ２畅４ ×１０ －５ ｍ；在后

半段，平均位移为 ０畅０２８ ｍ。 由此可见，在热浮力的作用下，初始段气流在竖直方向上基本不发生偏转；后半
段气流的偏转比较明显，其高温高压区也相应向上发生了偏转，从而使该段的测量点位于低温低压区，造成
测量结果比偏小。 这就解释了尾流后半段计算值与实验值之间产生误差的原因。 结合图 ６ 与以上分析，可
以认为：数值计算结果基本与实验结果吻合，本文建立的引射器尾流流场参数计算模型可靠。

图 ６　引射器 ２总压、总温计算值与实验值的比较
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３　推力损失计算

由于无法通过 ＦＬＵＥＮＴ软件直接计算推力，因此需要分析发动机产生推力的原理后建立适合引射器推
力计算的数学模型。 发动机推力 F是由 ２个部分组成［１４］ ：①流过发动机的内部气体的动量变化率，即推力
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的动力分量；②由于燃气不完全膨胀引起的推力的静力分量。
动力分量计算为：

WgV１ －WaV０ （１）

式中：Wg 为引射器出口燃气流量，Wg ＝Km
p倡
１

T倡
１

A１q（λ），Km 为常数，燃气的 Km ＝０畅０３９７ RgK／J，p倡１ 和 T倡
１ 为

引射器出口总压和总温，A１ 为引射器出口截面面积，q（λ）为流体气动函数；V１ 为引射器出口燃气速度；Wa

为发动机进口空气流量；V０ 为发动机进口空气速度。
静力分量计算为：

（p１ －p０ ）A１ （２）
式中：p０ 为大气环境静压；p１ 为引射器出口截面静压。
由于引射器出口截面的几何结构比较复杂，流场参数分布不是很均匀，而发动机推力主要表现为轴向方

向的作用力，因此将引射器出口截面均分为 N个微面元，通过对引射器流场模型的计算，可得到引射器出口
截面上每个面元的总温、静温、总压、静压和轴向速度等参数的大小。 则推力的计算可以转化为：

F ＝∑
N

i ＝１
Km

p倡i
T倡
i

Aiq（λ）Vi －WaV０ ＋∑
N

i ＝１
（pi －p０ ）Ai （３）

通过式（３）得到 ４种引射器的推力。 表 １以引射器 １为参照标准，计算了 ３ 种波瓣引射器的推力损失。
表 １　各引射器推力大小和推力损失

Ｔａｂ．１　Ｔｈｒｕｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｎｄ ｔｈｒｕｓｔ ｌｏｓｓ ｏｆ ｅｖｅｒｙ ｎｏｚｚｌｅ－ｅｊｅｃｔｏｒ
引射器 １ ゥ引射器 ２ 眄引射器 ３ 6引射器 ４

推力大小／Ｎ ２ ５１２   畅２０ ２ ３５１ ff畅０４ ２ ３５６ ��畅０６ ２ ４２７ 鼢鼢畅５８
推力损失（％） ６   畅４２ ６ [[畅２２ ３ いい畅３７

４　结束语

本文从引射器的流场计算入手，采用实验和仿真的方法得到了引射器的流场特性，在此基础上对各引射
器的推力性能进行了研究，给出了引射器推力性能仿真的可靠模型。 文中针对引射器的内流场的计算，解决
了复杂几何结构的几何建模和网格划分的难题，为类似复杂模型的研究提供了可靠的方法。 本文只研究了
亚音速气流通过引射器后的推力性能，运用该模型还可对超音速气流通过引射器后的推力性能进行计算。
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