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摘 要：为考察超音速环形蒸汽引射器启动特性，在地面试验台上，对采用不同蒸汽喷

嘴的超音速环形蒸汽引射器模型启动关机过程中参数动态变化趋势进行了试验研究。试验结

果表明：随着蒸汽喷嘴扩张角(0—200)的增加，真空舱内极限真空压力增加，环引最小启动

压力变化不明显，且关机段最小失稳压力低于启动段最小启动压力。
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Experimental investigation on start performance

of supersonic steam annual ej ector
Zhao Hong，Zhang Haidong，Zhao Chunyu
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^b|血act：Experiment of a supersonic steam annual ejector wag conducted at ground—test

bench．Test results show that vacuum pressure increase gradually and minimal start pressure change

significantly with the increase of steam nozzle expanding ansh．During the shutdown phase，the mal—

function pressure is lower than minimal start pressure．
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0引言

超音速环形蒸汽引射器是一种蒸汽射流泵，

它利用超音速射流的引射增压机理作用实现抽取

真空，在各种大型发动机高空模拟试验系统领域

被广泛采用。高空模拟主动引射系统启动过程

中，超音速环形蒸汽引射器必须首先启动，将正
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激波推出混合扩压段出口并在混合扩压段内建立

超音速流场，才能保证上游设备正常工作。超音

速环形蒸汽引射器启动成功与否取决于实际蒸汽

总压与引射器最小启动压力的比值(最小启动压

力)，最小启动压力高于实际蒸汽总压将导致引

射器无法正常启动，因此启动特性研究是超音速

环形蒸汽引射器设计与性能验证过程中的一项重

要内容。

影响超音速环形蒸汽引射器启动特性的主要

因素包括蒸汽喷嘴结构、混合扩压段几何构型、

蒸汽成分、实际蒸汽总压与引射器最小启动压力

的比值。相关研究表明，超音速中心型引射器启

动特性研究较为成熟，有大量的试验结果可供参

考；超音速环形引射器，特别是超音速环形蒸汽

引射器，启动特性研究文献稀少，且所研究的环

形引射器工况低、盲腔真空度低，与高工况大压

缩比超音速环形蒸汽引射器的工作状态相去甚

远，无法全面反映超音速环形蒸汽引射器启动特

性的变化规律。因此，有必要深入开展超音速环

形蒸汽引射器启动特性的试验研究工作。

试验了三种蒸汽喷嘴扩张角的超音速环形蒸

汽引射器，混合扩压段为等截面混合扩压段，并

将引射器与模拟喷嘴、真空舱、二次喉道扩压器

等高空模拟系统缩比组件相连接，研究引射器启

动关机特性及引射器与上游设备的相互作用，得

到相应参数曲线与变化规律。

1试验系统与试验过程

1．1试验系统

试验系统由氮气供给分系统、蒸汽供给分系

统、测控分系统、试验模型组成。氮气供给分系

统提供模拟负载氮气，分系统由手动截止阀、氮

气减压器、管路、电磁阀、金属软管等组成，氮

气源压力16．0MPa，总容积约100m3；蒸汽供给

分系统提供所需参数蒸汽，分系统由蒸汽管路、

电动截止阀、金属软管等组成，最大蒸汽压力

0．8—1．0MPa，最大蒸汽流量6．Ok．s／s，蒸汽温度

180～200。C；测控系统由蒸汽电动截止阀控制单

元、氮气电磁阀控制开关、数据采集系统组成，

用于控制氮气／蒸汽供给参数调节及试验参数采

集，数据采集由传感器、信号调理器、Nicolet便

携式数据采集设备(型号：Dimension 4D完成，

系统测量精度约5％v，采集速率lkHz；试验模型

由真空舱、模拟喷嘴、二次喉道扩压器、超音速

环形蒸汽引射器等几部分组成，见图1所示。

图1试验模型示意图

Fig．1 Sketch of experimental model

模拟喷嘴人口与氮气供给分系统的金属软管

连接，用于模拟发动机喷管出口气流马赫数与静

压，并与二次喉道扩压器、超音速环形蒸汽引射

器共同用于保障真空舱内压力环境。超音速环形

蒸汽引射器由蒸汽喷嘴和混合扩压段组成，蒸汽

喷嘴为拉瓦尔喷嘴，扩张段扩张半角a=O一30。，

设计蒸汽喷嘴人口压力pt如=0．8MPa，蒸汽喷嘴

入口设置测压点，用于测量蒸汽总压(p。p。混

合扩压段上设置壁面静压测点，典型三个静压测

点距离蒸汽喷嘴出口长度与混合扩压段直径之比

分别为0．9(No．1)、4．4(No．2)、7．7(No．3)。

1．2试验过程

研究超音速环形蒸汽引射器启动特性试验过

程如下：①不供氮气，考察无负载条件下引射器

的启动特性和极限真空抽吸能力；②供氮气，考

察亚音速负载条件下引射器的启动特性及其对发

万方数据



50 火箭推进 2010年4月

动机一扩压器系统的影响。

2试验结果与分析

2．1无负载条件下。超音速环形蒸汽引射器启动

关机过程

无负载情况下，超音速环形蒸汽引射器启动

关机过程中典型压力变化如图2、图3所示。
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图2混合段壁面相对静压比随时间的变化(右Y轴)

蒸汽相对总压p．D随时间的变化(左Y轴)

Fig．2 Trend of static procure in mixer wi山time
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图3蒸汽总压与真空舱压力的关系

Fig．3 Correhtion of vacuum procure
to ste啪

stagnation pm鹪um

从图中可以看出，在启动阶段，随着蒸汽阀

门的开启，喷嘴上游蒸汽总压迅速提高

(p。却。nD=O．05一o．7)，引射器混合扩压段静压则

迅速降低(P，p。nD=0．125一+o．022(测点No．1，No．2)，

pip，如=0．125-+0．1(测点No．3))，且不同流向位

置的静压变化幅度及变化时序不同，存在时间延

迟。在蒸汽启动过程中，流场建立过程沿蒸汽喷

嘴一混合段一扩压段顺序进行，且不同位置压力变

化速率不同，越接近喷嘴则压力变化速率越接近

蒸汽压力变化速率(dp／d t=O．078)。各测点压力

变化时间延迟分别为1．205、2．915、4．474秒，相

对压力变化速率(d(p／p。曲，d￡)分别为一0．073，

-0．0113．一0．0036／s。由图中曲线及正激波关系式

可知，在延迟5．085秒时混合扩压段出口静压

(测点No．3)约95kPa，马赫数约1．025，正激波

已经位于扩压段出口下游，表明引射器已经启

动，此时对应的最小启动压力约0．5～0．52MPa

(理论值0．5 1 MPa)，极限真空约19．7kPa(理论值

16．73kPa，见图3)。随着蒸汽压力的继续增加，

混合扩压段压力继续增加，极限真空亦继续降

低，但降低速率明显减小，且在蒸汽压力保持平

稳阶段，由于真空舱容积对抽吸时间的影响，极

限真空仍然缓慢降低至稳定。

在关机阶段，随着引射器入口蒸汽总压逐渐

降低(p／p。AD=o．7—加．1)，混合扩压段壁面静压逐

渐增加(p／pln。=0．022—帕．125(测点No．1，No．2)，

pip。nD=0．1川．125(测点No．3))。与引射器启动
过程相反，压力曲线变化起始顺序为混合扩压

段_+蒸汽喷嘴出口，三个壁面静压测点相对于蒸

汽总压变化的延迟时间分别为1．07、3．32、8．50

秒，相对压力变化速率分别为0．002、0．013、

0．033／s，蒸汽总压变化速率0．044。此外，压力

曲线(图2，图3)尚表明，关机阶段混合扩压

段失稳压力(约0．48～0．49MPa)较启动阶段最小

启动压力低约5％，极限真空15．2kPa(理论值

12．55kPa)亦较启动阶段极限真空低约23％，这

与图3中真空舱相对压力随蒸汽总压变化趋势相

一致，这种气体粘性造成的迟滞现象表明：为获

取较高的极限真空，临界设计的引射器启动阶段

蒸汽压力可以采取先升后降的方式进行，这与空

气引射器启动过程一致。此后，随着蒸汽压力低

于失稳压力，正激波进入混合扩压段出口并向上

游推进，表现为波后的测点压力变化存在转折

点，转折点后压力变化十分缓慢，且静压大小非

常接近环境大气压(图2)。

2．2蒸汽喷嘴扩张角大小对超音速环形蒸汽引射

器启动关机特性的影响

无负载启动过程中，在面积比相同情况下，

蒸汽喷嘴扩张角大小决定了混合扩压段入口蒸汽

速度矢量分布及喷嘴出口膨胀波形状与交汇点位
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置，从而影响下游流场内波系分布。三种扩张角

蒸汽喷嘴引射器启动关机过程中真空舱压强随时

间变化如图4、图5所示。

图4启动阶段，不同蒸汽喷嘴扩张角的

真空舱压力随时间变化

Fig．4 Correlation ofvacuum pressure to nozzle

expand明gle during start period
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图5关机阶段，不同蒸汽喷嘴扩张角的

真空舱压力随时问变化

Fig．5 Correlation of vacuum pressure to nozzle

expand觚醇e during shutdown period

在引射器启动过程中(图4)，随着扩张角由

lOo增加到200，真空舱压强下降速度相近

(巧5一-75 kPa／s)，但最低真空舱压强有较大差异

(200一22kPa．150一19kPa。100_17kPa)，表明引

射器抽吸能力随喷嘴扩张角增加而降低，且膨胀

波形状与交汇点位置影响交汇点上游蒸汽流速度

方向，从而影响极限真空高低，这种趋势与动量

守恒方程计算结果一致。在关机过程中(图5)，

随着扩张角由100增加到20。，真空舱压强上升速

度由29．42 kPa／s降低到10．75 kPa／s，表明蒸汽喷

嘴扩张角越大，关机段蒸汽流对外界空气回流阻

尼效果越明显。

2．3亚音速负载条件下．超音速环形蒸汽引射器

启动关机过程

亚音速负载情况下引射器启动参数曲线如图

6所示，参数变化趋势与无负载情况下基本一致，

差别在于：在亚音速负载情况下，蒸汽总压的微

小变化将引起引射器混合扩压段出口附近区域静

压的剧烈反应，整个混合流场起到信号放大器的

作用，究其原因，在于亚音速负载条件下，引射

器混合内流场不但取决于蒸汽流动，而且也取决

于负载流动，即取决于蒸汽流与负载流的相互作

用。况且，随着引射器的启动，引射器上游的二

次喉道燃气扩压器由不启动状态转变为启动状

态，亚音速负载转变为超音速负载，引射模式由

超一亚引射转变为超一超引射。

图6亚音速负载条件下，混合扩压段静压廉汽总压

随时间的变化

Fig．6 Variation of static pressure in mixer
for subsonic load

试验数据表明(参见图2和图6)，在有负载

情况下，蒸汽压力变化0．7％，混合扩压段出口

静压变化38．64％，相对变化值为2．43；在无负

载情况下，蒸汽压力变化0．6％，混合扩压段出

口静压变化0．1％，相对变化比值为0．167，有／无

负载相对变化比值相差14．58倍。引射器启动关

机过程中，引射器流场参数相对变化速率(相对

于蒸汽总压变化速率)亦有较大变化，有负载情

况下，混合扩压段压力变化速率相对值为0．51，

无负载情况下，变化速率相对值为O．94，降低了

56％。若提高亚音速负载流量，则引射流、被引

射流的相互作用更加剧烈，混合场参数变化更加

明显。
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3结论

由超音速环形蒸汽引射器模型试验可以得出

以下结论：

(1)超音速环形蒸汽引射器关机阶段失稳压

力值、最低真空舱压力值均低于启动阶段，最大

失稳压力较最小启动压力低约5％，最低真空舱

压力低约23％。

(2)在一定角度范围内(00～300)，随着蒸

汽喷嘴扩张角增加，蒸汽引射器启动阶段抽吸速

率无明显变化，但最低真空舱压强增加，蒸汽引

射器关机阶段的外界气流回流速率降低，表明较

小的蒸汽喷嘴扩张角有利于试验发动机启动阶段

高空环境的模拟，而较大的蒸汽喷嘴扩张角有利

于试验发动机关机阶段的回流抑制。

(3)有／无亚音速负载条件下，蒸汽引射器启

动特性基本一致，但有负载条件下的引射器混合

场参数变化随蒸汽总压变化非常明显，特别是蒸

相当于系统的阻尼系数为0．31，过渡过程收敛，

振荡1．5次，调节时间约6ms，表明调节阀有较

好的起动特性。

汽引射器启动造成上游燃气扩压器发生工作模式

转换的情况下。
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型，仿真了其流量特性，并与额定点调整试验和

半系统冷调试验的结果进行了对比，结果表明该

模型精度满足要求，为进一步分析和改善调节阀

的性能奠定了基础。利用该模型成功预测了全系

统试验过程中各工况下该调节阀的流量特性。利

用该模型对调节阀的起动特性进行了初步仿真研

究，结果表明该调节阀具有较好的起动特性。

t／s

图7调节阀起动特性仿真曲线

Fig-7 s沛ulated start-up curve ofnle砌ve
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