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混合室对零二次流环形超声速
引射器性能的影响
范威-，栾希亭z，韩先伟1，邓永锋1

(1．西安航天动力研究所，西安710100；2．西北工业大学，西安710072)

摘 要：采用二维轴对称雷诺平均方程和SpaIart—Allmaras湍流模型，研究了不同混合室

结构对零二次流环型超声速引射器的流场结构、盲腔真空度和引射器出口总压力等性能的影

响，较好地模拟了引射器内由激波、边界层干扰诱导的复杂流场特性。结果表明，在收敛混

合室前端增加适当长度的平直段可大大提高零二次流环型超声速引射器的性能。
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Abstr∽t：The influences of different mixing chamber structures on flowfield structure，vacuum

in blind．cavity and total pressure at ejector outlet of the Zero—second—flow annular supersonic ejector

is investigated by using two．dimensional axisymmetric Navier—Stokes equations and Spalart-Allmaras

tIlrbulent model．The characteristics of complex flowfield induced by both shock waves
and the

boundary layer are commendably simulated．The results show that the performance
of Zero—sec—

ond-flow annular supersonic ejector is remarkably promoted when a tube is added at frontend of the

convergent mixing chamber．
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0引言

利用超声速射流的引射增压作用可以实现一

定的真空度，它可取代庞大复杂的真空设备，模

拟发动机等的排气反压和环境压力条件⋯，已经

在火箭发动机高空模拟试验系统(2】、亚燃冲压和

超燃冲压的地面试验系统[3】，以及高能激光器、

高能束引出设备等压力恢复系统中得到了广泛应

用[4,51。

超声速引射器中的混合室是将引射气体与

被引射气体充分混合的场所。对于大多数二次

喉道超声速引射器都采用直接收缩式的混合室

结构，而对于长时间工作零二次流环形超声速

引射器来说，影响可靠启动、工作可靠性和盲

腔压强的因素非常复杂，既与引射喷管的参数

有关，也与混合室、二次喉道和亚扩段所构成

的扩压器扩压性能有关。针对小尺寸、高性能

和高稳定性的要求，有必要对引射器的混合室

结构进行改进，以提高引射器的引射性能，减

小引射器的轴向尺寸。本文采用数值模拟方法，

重点研究零二次流环型超声速引射器不同混合

室结构对性能的影响。

1物理模型与计算方法

本文研究超声速空气引射器，引射介质为

500 K的热空气，理想气体，没有考虑引射空气

超声速膨胀时的气体冷凝问题。由于所研究的零

二次流环型超声速引射器的几何结构和流场结构

均具有轴对称特征，因此采用二维轴对称雷诺平

均Navier—Stokes方程，湍流模型采用Spalart—

Allmaras模型(简称S—A模型)。

采用的环型超声速引射器结构如图1所示，

包括环型超声速喷管、混合室、二次喉道和亚声

速扩压段组成。本文计算时在保持引射器来流条

件相同的情况下，考察改变混合室结构参数时，

引射器内流场变化的特性，引射器的设计参数见

表1所示。

Supersonic ejecting
nozzle

图1环型超声速引射器结构

Fig．1 Structure of annular supersonic air ejector

表1引射器计算参数表

Tab．1 Initial parameters of ejector

1．1二维轴对称拄制万程

二维轴对称雷诺平均Navier—Stokes方程的守

恒形式为：
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式中：t为时间；z为轴向坐标；r为径向坐标；P

为密度；P为压强；T为温度；E为内能；M为轴

向速度；F为径向速度；y为比热比；肛为粘性系

数；k为热导率。

1．2湍流模型

在动量方程中，湍流粘性系数胁必须通过湍

流模型求得，这里采用s—A模型。在气体动力学

中，对于管道束缚流动，利用s—A模型计算边界

层内的流动以及压力梯度较大的流动都可得到较

好的结果。另外，在网格划分的不是很好时，s—

A模型将是最好的选择。

S—A模型是基于混合长度理论的一种湍流模

型，具体描述如下：

p告一，+去{音【(腼)酱J+Cb护(蔷)2}一yv
(2)

式中：秽代表湍流运动粘性系数；可代表分子运动

粘性系数；G、，是生成项；Y、，是破坏相；模型常量

cb2=O．622。

1．3数值方法

采用时间相关法求解环型超声速引射器流

场。数值求解时，空间上采用一阶迎风格式对连

续方程、动量方程和能量方程进行耦合求解，这

对引射器管道内超声速流场结构捕捉至关重要，

接着在求解湍流输运方程；时间上采用显式的

Runge—Kutta方法进行迭代推进，直至流场收敛。

2计算结果

为分析影响零二次流环型超声速引射器性能

因素，获得高稳定、高性能和小尺寸的超声速引

射器，在保证引射气体来流条件相同的情况下，

分别对三种不同混合室结构引射器进行了计算分

析。其中，图2(a)和o))结构的混合室为常规混合

室，没有加平直段；图2(a)结构混合室收缩角

0h=5．861。；图2㈣结构混合室的收缩角0h=3．926。；

图2(c)结构混合室前端采用平直段结构[63，收缩角

0h=12。。三种结构的引射器总长均相等。

图2不同结构引射器内马赫数分布云图

Fig．2 Mach number contours of flowfield of ejectors

with different structures

图2给出了不同混合室结构引射器内马赫数

分布。可以看出，引射器内都存在复杂的波系结

构，同时由于引射器混合室结构的不同而导致引

射器内的流场也有很大区别。从环型喷管出来的

超声速气体在混合室人口附近进一步膨胀，压强

进一步降低，马赫数进一步升高，管道内最大马

赫数远大于喷嘴出口马赫数，说明引射气流在混

合室内的进一步膨胀过程是非常剧烈的。接着，

引射气流在中心轴线上碰撞，形成第一道斜激

波，斜激波打到混合室的壁面上，引起壁面附面

层的分离，在分离区与斜激波交汇处附近会出现

一个喉道，随后主流通道等效截面扩张，使斜激

波后的超声速流动加速，简称“二次膨胀”。接

着，这些激波在二次喉道内多次反射，使引射气

流平均马赫数和总压逐渐下降，平均静压逐渐升

高，形成压力恢复m。

可以看出，由于图2(c)采取了平直段结构，
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引射气流经超声速喷嘴喷出后的膨胀空间最大，

所以膨胀的最充分，管道内最大的马赫数Ma2=

6．21，盲腔的真空度最高pm=350 Pa，而图2(b)结

构的}昆合室倾角最小，引射气流的膨胀空间稍好

于图2(a)，所以图2(b)结构引射器的最大马赫

数Maz=5．83大于图2(a)结构引射器的最大马赫数

Maz=5．64，盲腔内的压力pm=440 Pa也低于图2(a)

结构引射器的_p。=520 Pa。而由于图2(c)结构引射

器的混合室的收缩角较大，引射气流充分膨胀后

又在混合室收缩段内受到强压缩作用，附面层分

离较弱，导致二次喉道入口马赫数Ma3=4．83最

小，所以在引射器内的总压损失也最小，引射器

出口总压最大。图2(b)结构混合室附面层分离最

严重，二次喉道人口马赫数Ma。=5．64最大，引射

器内的总压损失最大，引射器出口总压最小[8】。
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Fig．3 Total pressure distribution at outlet with different

structures sapersonic ejector
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图4不同结构超声速引射器盲腔压力分布

Fig．4 Static pressure distribution in blind-cavity

with different structures of
supersonic ejeetor

如图3、图4所示，由于图2fc)结构混合室

前端采取了平直段结构，混合室的收缩角相对较

大，在零二次流条件下，由于不涉及被引射气体

与引射气体的混合问题，所得到的盲腔真空度要

高于直接收缩式的混合室结构的引射器，而引射

器的出口总压也最大。

由于环境反压的作用，引射器二次喉道后半

段内形成了典型的激波串结构[9,10]，如图5所示。

图5引射器扩压段激波串结构示意图

Fig．5 Shock wave structure in subsonic

diffusing section of ejector

在零二次流情况下，盲腔内和混合室人口由

于超声速剪切层和剧烈的压力梯度共同作用形成

典型的回旋涡结构，如图6所示。在靠近引射喷

嘴出口区域存在超声速剪切流动，盲腔内气体在

高速引射气流卷吸下被带走；同时超声速引射气

流在混合室内进一步膨胀，最后撞在中心轴线上

形成反射激波，在撞击点附近形成很高的逆压梯

度，在该逆压梯度作用下剪切层发生分离形成回

流。当中心区域回流流量与周围区域被剪切流带

走的流量刚好平衡时，就得到了盲腔平衡压强。
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图6盲腔内回旋涡结构示意图

Fig．6 Circumfluence streamlines in blind—cavity of ejector

(下转第37页)
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3结论

1)网格雷诺数影响喷管内流场对流传热。在

适当控制网格纵向收缩因子以及纵横比的情况下，

网格雷诺数效应集中体现在控制近壁面第一层网

格的法向高度上。在来流参数一定的情况下，当

高度为10。3 mm数量级时，对流换热系数的数值

模拟结果与Banz公式估算结果一致性较好。

2)依据本文的研究工况，在网格雷诺数合

理的条件下，喷管壁面对流换热系数随着来流速

度的增大而增大。

3)在量热完全气体条件下，当燃气流温度

远高于恒温壁壁温时，恒温壁壁温对流场结构及

壁面对流换热系数的影响较小。
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3结论

零二次流环型超声速引射器的混合室结构对

内流场结构，以及盲腔内的真空度与引射器出口

总压影响很大。在一定范围内，混合室的收缩角

越小，引射气体膨胀越充分，盲腔内的真空度越

高，而二次喉道进口马赫数越大，引射器内总压

损失越大，引射器出口总压越低。对于零二次

流，在不涉及引射气体与被引射气体混合问题

时，如果在直接收缩式的混合室前方加入一适当

长度的平直段，之后加大混合室的收缩角，这样

既可以增加引射器管道内引射气体的最大马赫

数，提高盲腔内的真空度，又可以降低二次喉道

人口马赫数，降低引射气体的总压损失，从而提

高引射器的性能，减小引射器的轴向尺寸。
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