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摘 要：为避免低落压比条件下引射喷管内气流过膨胀，研究了第三流路辅助进气门开启状态下引

射喷管的内流特性，分析了飞行马赫数为0，主喷管落压比为2.1，次流流动状态分别为回流和顺流对引

射喷管流动特性的影响规律，并获得了不同辅助进气门开度下次流通道的最小顺流压比。结果表明：当

次流为回流状态时，逐渐增加辅助进气门开度，主流过膨胀程度逐渐降低，第三流路流量的增加使剪切

层内动量传递效率提高，引射喷管的推力系数从0.60提升至0.73；当次流为顺流状态时，随着辅助进气

门开度的增加，次流流量减少，主流过膨胀程度逐渐增大，第三流路流量的增加使剪切层内动量传递效

率降低，推力系数则从0.97下降至0.75。次流为顺流状态时引射喷管的推力系数整体高于次流为回流状

态，因此当次流处于顺流状态时引射喷管取得更优的推力性能。但在低马赫数状态下，次流流动极有可

能出现倒流，此时适当增加辅助进气门的开度有益于改善推力性能。随着辅助进气门开度逐渐增大，次

流的最小顺流压比呈逐渐上升趋势。
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Abstract： In order to avoid overexpansion of the flow in the ejector nozzle under low pressure ratio，the
flow characteristics in an integrated ejector nozzle with tertiary door are investigated. The effects of the secondary
flow states，i. e.，reversed flow and downstream flow，on the ejector flow features are analyzed under the flight
Mach number of 0 and the nozzle pressure ratio（NPR）of the primary flow of 2.1. And the minimum downstream
pressure ratios at different opening angles of tertiary door have been obtained. The results show that when the sec⁃
ondary flow is in the reversed flow state，with the increasing of the opening angle of the tertiary door，the overex⁃
pansion degree of the mainstream gradually decreases. The mass flow rate of the tertiary flow increases，which
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arises the momentum transfer efficiency in the shear layer，leading to an ascending tendency of the thrust coeffi⁃
cient from 0.60 to 0.73. When the secondary flow is in the downstream flow state，the secondary mass flow rate de⁃
scends and the overexpansion degree of the mainstream gradually increases with the opening angle of tertiary
door. The increase in the mass flow rate of the tertiary flow lowers the momentum transfer efficiency in the shear
layer，resulting in a decreasing thrust coefficient from 0.97 to 0.75. As the thrust coefficient in the downstream
flow state is higher than that in the reversed flow state，a better thrust performance could be attained in the down⁃
stream flow state. Nevertheless，the secondary flow may be reversed under low flight Mach number，it is benefi⁃
cial to increase the opening angle of tertiary door to improve the thrust performance in this state. Furthermore，as
the angle of the tertiary door gradually increases，the minimum downstream pressure ratio of the secondary flow
shows an increasing trend.

Key words：Ejector nozzle；Tertiary intake；Opening angle of tertiary door； State of secondary flow；
Minimum downstream pressure ratio

1 引 言

近年来，随着航空航天领域的迅速发展，组合循

环发动机成为实现“快速、机动、廉价、可靠”进入空

间、全球远程到达与力量投送等军民用目标的主要

动力方案之一，具有较高的作战效能、生存能力和经

济适用性［1］。TBCC具有用途广泛、耐久性高、经济性

好［2］、低速性能好［3］、环境污染小、重复使用性好、可

常规起降等特点，具有更好的工程应用前景。由于

TBCC尾喷管在很大的落压比范围内工作，且通过的

质量流量变化幅度也较大，扩张比在起飞状态下为

2，至超声速巡航状态时上升为 15~20［4］，因此必须实

现喷管喉道及扩张角度的可调。如果采用机械式调

节方法，会显著增加喷管构型的复杂程度。相比之

下，气动式可调喷管具有更加简单的构型，工程实现

难度较小又不带来附加阻力［5］，由此应用于超声速飞

行器的引射喷管应运而生。这其中基于进气道边界

层溢流流体调节的引射喷管以其独特的技术优势，

将来自进气道边界层的溢流（次流）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，并拓宽了进气道-喷管的宽

速域工作性能。这种进气道-引射喷管一体化的方

案在美国上个世纪研制的 SR-71“黑鸟”侦察机上得

到成功应用［6］。

在流体动力学中，引射器是利用相对高速的主

流能量引射其他低动能的流体或固体颗粒的装置。

随着引射器研究的逐步深入，揭示引射现象、探究其

内部流动机理成为进一步提高引射效率的必经之

路。Viets［7］以两辆小车碰撞及共同运动类比主次流

剪切、掺混的过程，小车重力势能的变化类比引射器

中压力的变化，研究表明：尽可能多地使压力能转化

为动能，使气流充分膨胀，以及加速二次流，降低主、

次流速度差，有利于提高引射器的推力性能。文献

［8］中也提到主、次流之间较小的速度差会使能量传

递过程中的掺混损失更小。除了探究引射增推机理

外，学者们开展了大量有关引射流场结构的研究。

研究发现，流体掺混是引射器中动量传递的主要方

式，并主导其引射现象［9-10］，两股流体的湍流掺混程

度决定了引射器性能及其噪声特性［9］，而这种掺混通

过剪切层实现［11］。Kumar等［12］探究了真空引射装置

中的流场结构及次流特性，发现在不同的次流压力

水平下，流场中的激波出现马赫反射和正则反射两

种结构，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

射主、次流掺混特性研究，并采用 PLMS技术揭示了

引射器内激波节、混合层等流场结构及流动的非稳

定性。Anderson［14］研究了流量系数对推力系数和主、

次流总压比的影响，研究结果显示，较高的次流入口

马赫数将导致次流通道堵塞。对于包含三流路的引

射喷管，辅助进气门主要在低马赫数状态下工作。

SR-71侦察机引射喷管的第三流路辅助进气门在马

赫数 0~1.2之间工作，其利用引射喷管内部压力比外

界环境压力低的特点自动开启［15］。吴达等［16-17］分析

了带辅助进气门引射喷管的工作特点，并通过试验

获得了其引射特性，验证了其对低落压比喷管过膨

胀的抑制作用。

尽管目前带辅助进气门引射喷管的实用性、工

作特性都得到了验证，然而其内部主流、次流与外界

气流构成复杂的流动掺混和耦合现象，这些流动现

象直接决定了引射喷管的推进性能。因此，本文将

针对第三流路辅助进气门开启状态下引射喷管的内
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部流动特性开展研究，着重分析不同次流状态下辅

助进气对引射喷管流动特性及推力性能的影响，探

究不同辅助进气门开度时次流的最小顺流压比，并

给出相应的变化规律。

2 物理模型与计算方法

2.1 物理模型

在 SR-71“黑鸟”侦察机的进排气一体化设计中，

从进气道中放出的边界层气体通过唇罩处的放气通

道进入引射喷管，与主喷管喷出的主流进行掺混，最

后共同流出引射喷管［15］。该引射喷管需要在马赫数

0~4工作，其中马赫数 4为引射喷管的巡航状态。在

马赫数 1.4以下，第三流路辅助进气门打开以吸入外

界气流，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。该引射

喷管的具体设计条件（飞行马赫数、主喷管落压比）

及其性能参数（推力系数）在表 1中列出，第三流路辅

助进气门开启引射喷管的主要型面设计参数在表 2
中列出，各设计参数均通过收缩主喷管进口直径 D无

量纲化。

由于引射喷管前方的进气道、次流通道、发动机

等都具备轴对称的几何特征，其内部流动具备轴对

称特性，且在本文研究范围内，第三流路的外流马赫

数为 0，其进气速度非常低，第三流路辅助进气门支

板所形成的旋涡较弱，其对引射喷管的总体宏观流

动影响比较小。因此，本文为了抓住引射喷管内的

主要流动特征，在借鉴 SR-71进排气一体化构型后，

省略了一体化条件下的进气道，通过控制次流压力

实现与进气道放气通道的流量匹配，并忽略第三流

路支板结构影响，设计了如图 1所示的二维轴对称引

射喷管模型。

2.2 数值仿真方法与边界条件

本文采用商业 CFD软件 Fluent进行数值计算，选

用基于密度的二维 N-S方程求解器。求解 N-S方程

过程中，通过 Roe-FDS格式分裂无粘对流通量，流动

控制方程采用二阶迎风格式进行离散，湍流模型选

用 S-A模型。设定的材料为理想气体，使用 Suther⁃
land公式求解分子粘性系数；考虑到研究中喷管内的

气流温度较高，其 cp（定压热容）是温度的复杂函数，

为此采用变比热法来进行仿真研究。根据文献［18］
采用七次多项式来描述 cp与温度的函数关系。

为了避免计算域过小影响喷管排气射流的发

展，仿真中的计算域尺度达到了 43D，其中 D为主喷

管进口直径。由于外流静止，第三流路需从外界大

气吸气，因此外场计算域前方、上方设定为压力进口

边界，主喷管进口和次流进口也采用压力进口边界，

仿真过程中需指定入口总压和静温。计算域出口设

定为压力出口边界，其静压、总温与计算域前方、上

方的压力进口边界相同；计算域下方设定为对称轴，

其他边界均为无滑移绝热固壁边界。选择地面状态

开展仿真研究，具体各边界的参数值见表 3。

Table 2 Main design parameters of ejector nozzle system

Parameters
Diameter of primary nozzle throat Dp/D

Diameter of ejector throat Dt/D
Length of primary nozzle L/D

Distance between ejector throat and exit of primary nozzle
（Lt-Lp）/Dp

Length of ejector nozzle system Le/D
Angle of tertiary door θ/（°）
Tail angle of ejector β/（°）

Value
0.72
1.12
0.20
-0.06

1.36
0~30
4

Fig. 1 Sketch of ejector nozzle system with the tertiary door open

Table 1 Design condition and performance of ejector nozzle

system

Mach number
0
0.8
2.8
4.0

NPR of primary flow NPRp
2.10
2.53
17.98
75.00

Thrust coefficient Cf
0.730
0.958
0.983
0.943
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2.3 仿真方法验证

本文利用 NASA开展的引射喷管风洞试验［19］结

果进行了算例验证，NASA试验模型如图 2（a）所示，

图 2（b）为本文仿真结果与 NASA风洞试验结果的对

比，其中横坐标为流向距离 x与主喷管出口半径 R之

比，y轴为引射喷管沿程壁面静压 p与主喷管进口总

压 p*p之比。该算例主流落压比 NPRp=17，次流落压比

NPRs=3.63，外流静止。从图 2中可以看出，采用本文

仿真方法得到的仿真结果与试验结果吻合良好，说

明本文的数值仿真方法可以用于开展包含多股流体

掺混的引射喷管内部流动特性研究。

3 结果与讨论

由于实际工作过程中，在起飞状态进气道从四

面八方吸气（流量系数为∞），次流通道压力较低，次

流通道内的流动很有可能出现自后向前倒灌的现

象。实际上，在 SR-71次流通道中设计了一吸入式

（Suck-in）进气门（如图 3所示），用以在飞行马赫数

0~0.5时自动开启，防止次流通道中倒灌的气流被吸

入至进气道内［6］；而当飞行马赫数略有增加后，进气

道内的相对压力升高，次流通道全为顺流。在低马

赫数状态下，吸入式进气门打开时次流通道对应的

流动状态为顺流，吸入式进气门关闭时次流通道对

应的流动状态为回流。为此，本文针对次流为顺流

和回流两种状态进行仿真研究，并分析第三流路辅

助进气门旋转角度 θ对其流动特性的影响，以获得辅

助进气对引射喷管剪切层特性及推力性能的影响

规律。

3.1 不同次流状态下引射喷管的基本流动结构

研究中辅助进气门角度为 5°~30°，取样间隔为

5°，由于辅助进气门角度 θ在较小范围内变化时流场

结构无明显差异，因此，在图 4中给出了 θ=10°，20°，
30°的流场结构。图 4（a），（c），（e）为外流马赫数Ma0=
0，主流落压比NPRp=2.1，次流落压比NPRs=0.9时不同

辅助进气门旋转角度下引射喷管的流动结构。由于

次流入口压力较低，此时次流状态为回流，部分第三

流路气流通过次流通道倒流至进气道，剩余部分则

参与到与主流的剪切层掺混中，最后通过引射喷管

排出。由于次流为回流状态，该状态下引射喷管的

推力由主流和第三流路流体产生。进入主喷管的亚

声速流体在主喷管内加速膨胀，在主喷管出口附近

达到声速；流过主喷管喉道后，靠近主喷管壁面侧的

主流与第三流路流体剪切、掺混形成剪切层，该剪切

层在主喷管喉道后的一定范围内形成逐渐扩张的气

动壁面。随着剪切层逐渐发展，剪切层的厚度迅速

增加，在引射喷管内诱导出弱压缩波，并在出口附近

汇聚反射形成马赫盘。由于引射喷管内的静压低于

环境压力，喷管处于过膨胀状态，在压差作用下外界

气体被倒吸入引射喷管内部，形成较大的回流区。

Fig. 2 NPRp=17, NPRs=3.63, comparison between CFD and NASA experimental results

Table 3 Numerical incoming flow conditions

Parameter
Mach number

Atmospheric static pressure/kPa
Atmospheric static temperature/K

NPR of primary flow
Temperature of primary flow/K
Temperature of secondary flow/K

Value
0

101.325
288.15
2.1

1897.37
288.15

Fig. 3 Schematic of the flow in the SR-71 engine under the flight Mach number Ma0=0[20]
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图 4（b），（d），（f）给出了外流马赫数 Ma0=0，主流落压

比 NPRp=2.1，次流落压比 NPRs=0.98时不同辅助进气

门旋转角度下引射喷管的流动结构，此时次流次流

入口压力较高，次流通道内流动处于顺流状态。当 θ=
30°时，该状态下进入引射喷管的次流极少，其流动结

构与次流为回流时相近；与次流为回流状态不同的

是，由于次流压力增大，第三流路流体不再倒流至次

流通道，而是在内外压差作用下进入引射喷管。主

喷管喷出的高速气流直接和次流接触并发生剪切，

主流和次流流体形成超-亚声速剪切层。当辅助进

气门开度较小时，次流对引射喷管套筒段的负压具

有一定的抑制作用，有利于改善主流的过膨胀程度。

从图 4右侧云图中可以看出，随着 θ逐渐增大，第三流

路流体逐步占据了次流的流通空间，引射喷管内的

回流区逐渐增大，并且这种效应随第三流路辅助进

气门开度的增加而增强。

3.2 不同次流状态下引射喷管内流参数的变化规律

图 5（a）给出了次流为回流状态（NPRs=0.9）不同

辅助进气门角度时对称轴的静压曲线，可以看到，A

区内对称轴的静压随 θ的增加而逐渐增大，这表明 θ

的增大使主流过膨胀程度逐渐降低。这主要是因为

第三流路进气量的增加对主流的束缚作用增强，主

流无法进一步膨胀加速。B区位置对应流场中引射

喷管出口附近的弓形激波，从静压分布可以看出，随

着 θ逐渐增大，弓形激波位置前移，激波强度逐渐降

低。图 5（b）给出了次流为顺流状态时（NPRs=0.98）
对称轴线上的静压分布，可以看出，与次流为回流状

态时不同的是，随着辅助进气门角度 θ逐渐增大，A区

内静压值逐渐减小，主流过膨胀程度增大，这主要是

因为次流对主流过膨胀的束缚作用逐渐减弱。B区

内静压最大值随 θ的增大而逐渐增加，则是因为在引

射喷管出口存在弓形激波（结合图 4右侧云图），激波

强度随 θ的增大而增大。在两种次流状态下，引射喷

管出口附近的弓形激波强度呈相反的变化趋势，这

主要是由于两种状态下第三流路流量增加对于主流

过膨胀程度的影响不同。当次流为顺流状态时，第

三流路流量增加使主喷管气流过膨胀程度增大，引

射喷管内外压差增加。因此，通过激波增压的需求

Fig. 4 Ma0=0, NPRp=2.1, contours and streamlines of ejector nozzle system at different angles of tertiary door under two kinds

of secondary flow states
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增大，激波强度随 θ的增大而增大；当次流为回流状

态时，第三流路流量增加使主喷管气流过膨胀程度

降低，引射喷管内外压差减小，为实现喷管内外压力

平衡，喷管内通过激波增压的需求降低，因此激波强

度随 θ的增大而减小。

图 6给出了不同状态下次流、第三流路流量与主

流流量的比值。当 NPRs=0.9时，次流处于回流状态，

该状态下的超-亚剪切层由主流和第三流路流体组

成，在第三流路辅助进气门逐渐开启的过程中，剪切

层内包含的第三流路的流量增加。当 θ=20°时，第三

流路进气量最大；当辅助进气门角度超过 20°后，第

三流路流量稍有下降，主要是由于此时辅助进气门

角度过大导致次流通道近乎封闭，第三流路流体在

压差作用下倒吸进次流通道的流量减少。当 NPRs=
0.98时，次流处于顺流状态，该状态下的超-亚剪切层

由主流和次流流体组成。随着 θ逐渐增大，次流流量

逐渐减小，而第三流路流量逐渐增加，此时第三流路

流体逐步占据了次流的流通空间。当 θ=5°~25°时，与

第三流路流量相比，顺流状态下次流流量占主导地

位，而 θ逐渐增大的过程中次流通道逐渐被封闭，次

流流量显著减小，其对主流过膨胀的抑制作用减弱，

尽管第三流路流量增加，但其增加的流量不足以抵

消次流减少的流量，第三流路对主流过膨胀的抑制

作用亦不及次流，导致主流过膨胀程度增大。当 θ为

30°时，通过第三流路吸入的流量甚至超过次流流量。

对比两种状态下的第三流路进气量可以发现，当次

流为回流状态时（NPRs=0.9），第三流路的进气量整体

大于次流为顺流状态，这主要是因为当次流流体在

引射喷管内顺流流动时，引射喷管的内外压差减小，

所以第三流路进气量相应减少。

为进一步探究引射喷管内的压力分布特性，设置

了如图 7所示的压力监测点及速度监测线。图 8（a）显

示了次流为回流时（NPRs=0.9）不同 θ下引射喷管内

的静压变化，可以看出，引射喷管内的压力分布总体

呈持平再降低后增大的趋势。随着 θ逐渐增大，引射

喷管内的静压逐渐增大，当 θ在 5°~15°内时增大幅度

尤为明显。当 θ为 20°时，在引射喷管喉道后静压增

加，与 θ为 30°时的静压分布相当。结合上文的流动

分析可知，当第三流路门逐渐打开时，外界气体在压

差作用下进入引射喷管，从第三流路吸入的流量越

Fig. 5 Ma0=0, NPRp=2.1, static pressure along the axis at different angles of tertiary door

Fig. 6 Ma0=0, NPRp=2.1, secondary and tertiary mass flow rate at different angles of tertiary door
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多，引射喷管内的静压水平越高，直到外界流体进入

引射喷管的流量达到最大值。图 8（b）显示了次流为

顺流时（NPRs=0.98）不同 θ下引射喷管内的静压变

化，可以看出，当 θ在 5°~20°时引射喷管内沿轴向的

压力分布呈缓慢上升的趋势；当 θ为 25°~30°时，引射

喷管内沿轴向的压力分布特性与回流状态下类似。

此外，与次流为回流状态相反的是，随着 θ逐渐增大，

引射喷管内的静压呈逐渐降低趋势，但其静压水平

高于次流为回流状态时（NPRs=0.9）。

图 9（a）显示了次流为回流时（NPRs=0.9）x/R=
1.575位置（图 7所示速度监测线）不同 θ下引射喷管

流向速度沿径向的变化，可以看出，引射喷管内的速

度分布在主流核心流处取得速度最大值，在第三流

路附近速度达到最小，而剪切层则实现了速度分布

从最大值到最小值的过渡。随着 θ逐渐增大，主流的

膨胀被第三流路所抑制，因此主流速度逐渐减小。

图 9（b）显示了次流为顺流时（NPRs=0.98）相同位置

不同辅助进气门旋转角度下引射喷管流向速度沿径

向的变化，可以看出，与次流为回流状态不同的是，

随着 θ逐渐增大，主流速度亦随之增大。

两股流体的速度差是衡量剪切层能量传递效率

的重要指标［6］，降低两股流体的速度差能够有效提高

其剪切层的能量传递效率［6］。图 10给出了图 9中各

速度曲线的速度差，可以看出，当次流处于回流状态

时（NPRs=0.9），随着 θ逐渐增大，主流和第三流路的

速度差呈逐渐减小趋势。结合上述分析可知，此时

由主流和第三流路流体构成剪切层，第三流路流量

的增加使剪切层得以充分发展，剪切层的动量传递

效 率 逐 步 提 高 。 当 次 流 处 于 顺 流 状 态 时（NPRs=
0.98），随着 θ逐渐增大，主流和次流的速度差逐渐增

大，这主要是此时第三流路流体逐步占据了次流和

剪切层的发展空间，抑制了主-次流剪切层的充分发

展，剪切层的动量传递效率降低，因此这一现象的外

在表现为两股流体的速度差增大。

Fig. 7 Position of measuring points/line

Fig. 9 Ma0=0, NPRp=2.1, velocity magnitude of the velocity measuring line at different angles of tertiary door

Fig. 8 Ma0=0, NPRp=2.1, static pressure of the pressure measuring points at different angles of tertiary door
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由于引射喷管内包含多流路流体，本文采用的

推力系数 Cf定义为

C f = F a

∑Fi

（1）
式中 Fa为引射喷管实际推力，∑Fi 为各流路的

等熵推力之和，等熵推力的计算方法可参考文献

［21］。当次流处于回流状态时，由于次流不产生推

力，其等熵推力不计。

图 11和图 12分别显示了两种状态下引射喷管

推力系数和实际推力随 θ的变化曲线，可以看到，当

次流处于回流状态时（NPRs=0.9），随着 θ逐渐增加，

推力系数从 0.60增大至 0.73，实际推力呈现出相同的

趋势。这主要是因为剪切层内动量传递效率提高。

但在该状态下，次流的能量通过粘性耗散而无法提

供推力，造成很大一部分动量损失，整体推力系数偏

低；且次流通道的回流有可能倒吸至进气道，对进气

道的工作性能产生不利影响。次流在顺流状态下

（NPRs=0.98），当辅助进气开度较小时，引射喷管内的

次流可以有效抑制主流的过膨胀，主-次流剪切层得

以沿程发展，该状态下引射喷管的推力系数和实际

推力较高。随着 θ逐渐增加，推力系数从 0.97降低至

0.75。由上述分析已知，该状态下次流流量逐渐减小，

剪切层的发展逐步受到抑制，主流和次流的平均动量

减小，导致引射喷管的实际推力降低。与次流为回流

状态对比可以发现，顺流状态下的推力系数整体高于

回流状态。当 θ=30°时，辅助进气门近乎封闭次流通

道，此时两个状态的流动结构相似，推力系数接近。

在实际地面工况下，引射喷管内的次流通道中极有

可能处于回流状态，所以该状态下引射喷管的推力

性能更符合工程实际，此时适当增大第三流路辅助

进气门开度有益于提高引射喷管的推力性能。

3.3 辅助进气对次流通道最小顺流压比的影响

为探究不同辅助进气门开度下引射喷管次流通

道的最小顺流压比，在前述研究基础上，本文进一步

开展了 θ为 5°~30°时次流从回流状态逐渐过渡为顺

流状态的仿真研究。由于不同开度下次流从回流转

变为顺流状态时的流场结构相似，本文以 θ=10°为例

分析其流动特性。图 13给出了外流马赫数Ma0=0，主
流落压比 NPRp=2.1，θ=10°时的次流从回流状态逐渐

过渡为顺流状态的马赫数云图。可以看出，当 NPRs=
0.938时，由于次流压力过低，次流通道被回流区完全

占据，主要存在前后两个回流区，次流的流动结构以

旋涡为主；当 NPRs=0.947时，次流压力逐渐增大，此

时次流通道内的第一回流区消失，次流通道前半段

呈顺流状态，但在辅助进气门内侧的第二回流区仍

然存在；当 NPRs=0.967时，第二回流区消失，整个次

流通道呈顺流状态，将此时的次流压比定义为该状

态下次流通道的最小顺流压比（pc/p0），可以看到该状

态下主喷管背部（次流一侧）存在较大的回流区；当

Fig. 10 Ma0=0, NPRp=2.1, velocity difference(Δv) of the

velocity measuring line at different angles of tertiary door

Fig. 12 Ma0=0, NPRp=2.1, actual thrust of ejector nozzle

system at different angles of tertiary door

Fig. 11 Ma0=0, NPRp=2.1, thrust coefficient of ejector

nozzle system at different angles of tertiary door
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NPRs=0.987时，次流压力继续增大，次流通道保持顺

流状态，主喷管背部的回流区减小。

图 14给出了不同辅助进气角度时次流通道的

最小顺流压比，由图可得，随着 θ逐渐增大，次流的

最小顺流压比呈逐渐上升趋势。图 15显示了各辅

助进气角度在其最小顺流压比下引射喷管内部的静

压曲线。可以看出，θ为 5°~15°时，当最小顺流压比

增加，引射喷管内的静压大幅度增大；当 θ超过 15°
后，引射喷管内的静压曲线整体在一定范围内波动。

这主要是因为第三流路流体进入引射喷管的过程

中，提升了喷管内部整体静压，因而次流由回流状态

转变为顺流状态时需克服的压力增大，次流的最小

顺流压比逐渐增加。此外，由图可知，当 θ为 25°~
30°时，最小顺流压比大幅度增大，而引射喷管内的

静压曲线却没有随之增大。这主要是由于此时第三

流路流体已充满引射喷管，喷管内的静压维持稳定，

而辅助进气门开度较大，阻碍了次流的流通，次流流

通需要克服的阻力增加，因此所需的最小顺流压比

增加。

4 结 论

通过本文研究，得到如下结论：

（1）当次流通道为回流状态时，引射喷管内的剪

切层由主流和第三流路流体形成。随着辅助进气门

角度从 5°逐渐增大至 30°，第三流路进气量增加，其

对主流的束缚作用增强，主流过膨胀程度降低，流场

内弓形激波强度减弱；剪切层的发展得到促进，剪切

层两侧流体的速度差减小，剪切层内动量传递效率

提高，引射喷管的推力系数从 0.60提升至 0.73。
（2）当次流为顺流状态时，引射喷管内的剪切层

Fig. 15 Ma0=0, NPRp=2.1, static pressure of the pressure

measuring points under the minimum downstream pressure

ratio (pc/p0)

Fig. 13 Ma0=0, NPRp=2.1, θ=10°, contours and streamlines of ejector system at different nozzle pressure ratios of secondary flow

Fig. 14 Ma0=0, NPRp=2.1, minimum downstream pressure

ratio(pc/p0) of secondary flow at different θ
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由主流和次流形成。随着辅助进气门角度从 5°逐渐

增大至 30°，次流流量逐渐减小，主流过膨胀程度增

大，流场内弓形激波强度增加；主-次流剪切层的发

展受到了抑制，剪切层两侧流体的速度差逐渐增大，

剪切层内动量传递效率降低，推力系数从 0.97下降

至 0.75。
（3）次流为顺流状态时引射喷管的推力系数整

体高于次流为回流状态，因此当次流处于顺流状态

时，引射喷管可获得更优的推力性能。但次流为回

流状态更符合工程实际，此时增大第三流路辅助进

气门开度，将有助于改善引射喷管的推力性能。

（4）次流由回流转变为顺流的过程可概括为：完

全回流区→前部顺流、后部回流（第二回流区）→顺

流状态、主喷管背部存在较大回流区→顺流状态、主

喷管背部回流区减小。

（5）随着辅助进气门开度增大，次流的最小顺流

压比呈逐渐上升趋势。
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