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环形引射器流场研究
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摘 要：采用数值模拟与缩比试验相结合的方法，对环形引射器内部流场进行了分析，

对数值模拟结果与缩比试验结果进行了比对，验证了数值仿真模型及选取的控制方程的有效

性和准确性。结果表明，采用数值模拟得到的结果与缩比试验结果基本一致，数值模拟能够

正确反映环形引射器流场状况。
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Study on flow field of annular ejector
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Abstract：Numerical simulation and sub—scale test was applied to analyse flow field of annular

ejector．The results of the numerical simulation and sub—scale test are compared，which prove that the

numerical simulation model and the selected control equation are effective and correct．The results

show that the results of numerical simulation and sub．scale test are basically same，and flow field of

the annular ejector can be reflected accurately by numerical simulation．
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O引言

新一代大型火箭发动机具有尺寸大、推力

大、流量大、燃气总温高等特点，这给高模试验

设备研制与建设提出了极高要求。国外大型火箭

发动机高空模拟试车台绝大多数采用了真空舱、

扩压器、环形引射器的结构方案Il-2】。目前环形引

射器资料较少，环形引射器又涉及两相流、超音

速混合、激波等复杂问题，影响因素多，理论设

计结果往往存在一定偏差，需要从试验、数值模

拟两方面进行环形引射器的流场特性研究。

本文以环形引射器的缩比模型来进行试验研

究，并以氮气作为环形引射器的模拟负载，在取

得各工况的试验数据基础上，利用数值模拟对缩

比模型进行了流场特性分析。对数值模拟结果与

试验结果进行了比对。最后对数值模拟过程中遇
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到的问题进行了分析，并修正了数值仿真模型。

1缩比试验介绍

1．1试验原理

为减少设备规模，降低试验成本，试验采用

缩比模型来模拟真实产品工作状态，并利用氮气

代替发动机点火产生的燃气。引射工质采用实际

工作蒸汽。这种方式既保证了低试验成本又能模

拟全尺寸产品的真实工作状态，对后续设计具有

实际指导性意义。

试验系统由氮气供气系统、蒸汽供气系统、

测控系统及缩比试验模型组成【3】。试验过程中高

压氮气通过减压器调整至所需压力，并通过氮气

喷嘴形成超音速气流来模拟发动机燃气。气流通

过扩压器时，利用自身的引射效果使真空舱产生

真空。环形引射器位于扩压器后，高压蒸汽通过

超音速引射喷嘴膨胀形成高速低压引射气流进入

环形引射器管道内，并与低压低动能的被引射流

在环形引射器管道内进行充分混合，最后达到排

放压力排放至周围环境中。

1．2缩比模型结构及参数

缩比试验模型结构如图1所示，模型由真空

舱，氮气喷嘴，扩压器，环形引射器，压力测点

等组成㈨。

1)真空舱为圆柱形，直径为150 mm，长

200 mm，两端焊接法兰，并分别与端盖连接。上

游端盖中心装有M36x1内螺纹，与氮气喷嘴螺

纹连接，方便氮气喷嘴轴向位置变化。下游端盖

带有氮气喷嘴径向固定装置，用于保证模拟喷管

与真空舱、出口法兰同心。

2)氮气喷嘴出口直径28 mm，喉部直径

6 mm，喷管扩张角17，喷管收敛角60。。

3)二次喉道扩压器由入口段、收敛段和喉

部段组成。内型面尺寸：入口直径54 mm，收敛

半角60，喉部直径40 mm，喉部长径比7．0。

4)环形引射器由蒸汽喷嘴和混合扩压段组

成。蒸汽喷嘴为单边膨胀拉瓦尔喷嘴，收敛半角

30。，扩张半角分别为15。，喷管膨胀比约6．20。

混合扩压段为等截面混合扩压段，直径1 10 mm，

长359 mm，共3段。

1一氮7i喷嘴；!真卒舱；3-扩爪器；

4一蒸汽供气口；5-环引喷嘴；6-测压点

图1缩比模型结构

Fig．1 Structure of sub-scale model

试验过程中利用氮气作为负载，氮气供气压

力为0-6．5 MPa连续可调。利用蒸汽作为引射工

质，蒸汽压力在0—0．8 MPa连续可调。为摸清缩

比模型工作性能，按如下工况进行调试：1)无

负载情况下，通过调整蒸汽压力，取得环引的启

动特性；2)在环引额定工作压力下，通过调整

氮气负载的压力，获得负载与扩压器及环引的匹

配性。环引工作参数如表1所示。

表1环引工作参数

Tab．1 Working parameters of annular ejector

参数 数值

蒸汽压力／MPa

蒸汽温度／℃

氮气压力／MPa

环引出口压力／MPa

0-0．8

180

0-6．5

0．1

2数值模拟

2．1建立数值模型

以缩比试验中的环引尺寸为基础对环引进行

网格划分，为了简化网格划分，考虑到环引上方

的蒸汽入口速度较低，对环引的网格划分进行了

简化15I：将蒸汽人口由垂直进入简化为水平进入，

简化了网格数量，方便了数值模拟，具体如图2

和图3所示。

2．2建立求解模型

由于引射器几何结构和流场结构均为轴对

称，因此采用控制方程为二维轴对称雷诺平均

N—s方程，湍流模型采用标准一双方程模型，采

用稳态算法，求解器用Coupled方法，时问步进

法求解N—S方程，对连续性方程、动量方程和能

量方程进行耦合求解"l。
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图2环引数值模拟网格划分

Fig．2 Grid partition of annular ejector

numerical simulation

图3环引网格局部放大

Fig．3 Gird local amplification of annular ejector

3流场分析

下面以典型工况为例介绍数值模拟计算过

程。

本例负载氮气总压为4．8 MPa，环引中氮气

人口压力为130 kPa(超音速)，蒸汽压力0．67 MPa

进行数值模拟计算并与实际试验结果进行对比。

利用Fluent对环形引射器在一定工作条件下

的流场进行分析，环引内部压力分布如图4和图

5所示。从图中能够看出引射流及被引射流在相

交后产生斜激波，每经过一道激波管内压力就会

升高，从图中还能够看到在环引出口处有激波产

生。数值模拟结果为出口压力60．825 kPa，这与

缩比试验所得数据61．292 kPa完全相符。

E=5=乏=受兰型苍!二 一

图4管内压力等压线分布

Fig．4 Pressure contours distribution in pipe

一

图5管内压力分布

Fig．5 Pressure distribution in pipe

环引中心轴线上的压力分布如图6所示。从

轴线压力分布图可以看出气流相遇后随着马赫数

的急剧增加，管内压力突然下降，后在激波的作

用下压力逐渐恢复最终在60 kPa时排出管外。

Position m

图6环引轴线压力分布

Fig．6 Pressure distribution along、耐th axis

of annular ejector

环引内部马赫数分布如图7所示。从图7马

赫数分布，可以清楚的看到激波系马赫盘。每经

过一道激波马赫数就降低。这样马赫数就由最高

时的6．71降低到出口时的2．039，从而可以判断

环引出口为超音速气流。

I≤
图7马赫数分布

Fig．7 Distribution of Mach number contours

4试验验证过程

将缩比试验结果与数值模拟结果进行比较。

取3次不同试验工况作为参照，试验工况如下：

工况1：氮气压力为4．8 MPa，蒸汽压力为

0．67 MPa；工况2：氮气压力为0 MPa，蒸汽压

力为0．6 MPa；工况3：氮气压力为0 MPa，蒸汽

压力为0．5 MPa。
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结果如表2，表3和表4所示。Pl，P2和P3

代表环引中不同位置的真空测点(见图1)。从表中

可以看出数值模拟结果基本和试验结果保持一致，

说明利用本论文的数值模型及求解模型对环引的

仿真基本能实现对流场基本情况的真实反应。
表2工况1

1璺垒：兰堕竺!望坚!竺翌堂!!竺望!12

测点名称 缩比试验结／kPa 数值模拟结果／kPa

测点名称 缩比试验结／kPa 数值模拟结果／kPa

测点名称 缩比试验结／kPa 数值模拟结果／kPa

在负载(氮气)压力1．5 MPa，蒸汽压力

0．674 MPa时对环形引射器进行仿真，仿真结果

出现很大误差，经过分析发现经过喷嘴及扩压器

后的氮气，试验结果为超音速流体，而仿真结果

却为亚音速流体。不管如何设置氮气的入口超音

速压力，仿真结果却一直为亚音速，最终导致环

引内流场与试验值有很大差别。初步分析这可能

是Fluent计算时在某种情况下遇到双解，而默认

选择人口为亚音速作为正解。为克服这种情况，

对试验系统进行了整体仿真：

图8为仅对环引模拟时的压力分布图。可以

看出负载的人口压力达到了将近1 MPa，明显为

亚音速，而试验数值入口压力为32 kPa，为超音

速气流。

●叠：

图8管内压力分布

Fig．8 Pressure distribufion in pipe

为解决上述问题，对这种工况下的环引进行

了全系统的数值模拟(如图9所示)。

3曩：{昌=冒鲁三暑昌置—皇冒置昌

I嚣j
图9全系统数值模拟压力分布图

Fig．9 Pressure distdbufion of numerical

simIllafion for total system

全系统数值模拟与缩比试验结果比对如表5

所示。

表5全系统数值模拟与缩比试验结果比对

Tab．5 Comparison of total system numerical

simulation and sub．scale test results
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5结论

数值模拟能够较为真实地反映出环形引射器

内部流场状态，能够得到与实际比较吻合的数值

模拟结果。在科研过程中，本方法可以作为环形

引射器设计及验证的基础，有利于节约环形引射

器研制费用，缩短研制周期。
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