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主动引射自由射流试验系统舱压的仿真建模分析 *

孙顺利，李 纲，芦海洋，张磊扬，孙振华

（中国空空导弹研究院，河南 洛阳 471009）

摘 要：为了准确预测主动引射自由射流试验过程的舱压动态变化规律，对用于固体冲压发动机试

验的自由射流试验系统的关键气动过程建模和仿真分析。建立了试验系统和固体冲压发动机试验件的数

学模型与仿真流程图，对比了仿真结果与试验结果的差异，分析了在不同工作时段的冲压发动机对舱压

变化的影响，对模拟马赫数和高度均变化的变工况虚拟试验仿真，获得引射器进口总压和冲压发动机对

舱压的影响规律。研究结果表明，仿真舱压与试验舱压的曲线变化规律一致，建模方法能有效模拟主动

引射自由射流试验系统舱压的动态变化，还能模拟冲压发动机工作对舱压的影响，并具备变工况模拟功

能，可用于预测新试验工况或新产品试验时的舱压，指导试验方案设计和系统性能优化。

关键词：冲压发动机；自由射流试验；舱压；引射器；变工况模拟

中图分类号：V231.3 文献标识码：A 文章编号：1001-4055（2022） 05-200994-08
DOI：10.13675/j.cnki. tjjs. 200994

Modeling Analysis on Vacuum Pressure of a Free Jet
Test System with Active Ejector
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（China Airborne Missile Academy，Luoyang 471009，China）

Abstract：To simulate the dynamic changing law of the vacuum chamber’s pressure which is the key pa⁃
rameter of the free jet test system used for solid propellant ramjet，a mathematic model of the free jet test system’s
primary aerodynamic mechanism was established. First，according to the mathematical equation，the simulated
chart of the test system and ramjet article was built. Then，not only the simulated result was compared with the
test result，but also ramjet’s effect on the chamber’s pressure during its different working phase was compared
with that without ramjet. In the end，the virtual experiment function of variable working condition simulation of
the Mach and height was implemented to study the effects of the total pressure of ejector inlet and ramjet on the
chamber’s pressure. The results showed that the curve of the simulated chamber’s pressure was consistent with
that of the experimental pressure and this mathematic model of the free jet test system not only could be applied in
well predicting the dynamic changing of the chamber’s pressure，but also could simulate the ramjet’s effects on
the chamber’s pressure and the variable test condition simulation. This simulation method can be used to predict
the chamber’s pressure or the system’s started state for new test condition or new article test and conduct the test
project design and system optimization.

Key words：Ramjet；Free jet test；Pressure of vacuum chamber；Ejector；Variable working condition
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1 引 言

冲压发动机和导弹/推进系统一体化是吸气式超

声速导弹武器研制的两项核心技术，自由射流试验

是进行冲压发动机性能评估和弹发一体化性能考核

的重要手段，为 CFD算法校准和空中发射试验提供

高精度试验数据［1］。自由射流系统得到相关机构的

大量研究和投资［2-4］。

高空舱压力（下文简称舱压）是判断试验系统工

作状态的重要指标，目前采用实验和计算流体力学

（CFD）仿真方法研究试验系统各部件参数对舱压的

影响的应用非常成熟，研究人员总结出大量的结论

和规律用于指导试验系统和试验方案设计。如吴继

平［5］、陈健［6］综合运用理论分析、实验和数值仿真手

段深入研究了引射器的负载匹配、压力恢复和启动

特性，获得结构、气动等参数对舱压的影响规律。姚

翔宇等［7］采用数值模拟方法研究了超声速自由射流

试验系统扩压器的优化设计，提高主动引射器工作

时的耗气量的经济性。Kim等［8］，Ashokkumar等［9］通

过实验方法研究了引射器的启动迟滞现象影响因素

和预测方法。虽然实验方法可进行动态性能研究，

但加工调试费用高，而 CFD仿真所需要硬件设备配

置高且费时，难以满足快速设计方案性能评估，因

此，需要发展一种舱压快速计算的理论方法。Fabri
等［10-11］、Addy等［12］采用理论方法分析了引射器内的

超声速和混合等多种流态，拟合引射性能曲线，经试

验结果对比和参数优化后，能以较少的计算量准确

计算舱压等指标，指出舱压最小值是由扩压器壅塞

和射流膨胀现象决定，并且试验件堵塞会升高舱压。

这些理论方法通常大都侧重于稳定状态的性能指

标，结构参数简单，不具备复杂条件下舱压的动态仿

真功能，但可以为动态仿真计算提供理论基础和数

学模型。对于采用理论方法进行舱压的快速计算的

研究，Daniel［13］针对吸气式液体超燃发动机的试验，

为阿诺德工程发展中心的一套超声速试验系统建立

了引射扩压模型，用于验证设备控制系统和预测设

备运行过程中的问题，计算结果与试验结果符合良

好，但是针对液体超燃冲压发动机设计，并不具备变

工况模拟能力。孙顺利等［14］基于 Simulink对不需要

主动引射辅助的自由射流试验系统的建模分析，验

证了高空舱数学模型、喷管数学模型、引射扩压数学

模型的准确性和仿真模型方法的可行性，但是没有

考虑主动引射器和冲压发动机试验件模型的影响。

本文在文献［14］基础上，基于Matlab/Simulink软
件对主动引射自由射流试验系统的关键气动过程建

模，对试验系统舱压的动态变化过程进行了仿真，快速

估算试验系统舱压性能指标，并与试验结果比较分析。

在经过试验数据验证和优化的自由射流试验系统仿真

模型基础上，建立冲压发动机试验件数学模型，比较冲

压发动机对舱压的影响。最后，由冲压发动机导弹的

全弹道飞行参数转变为自由射流喷管进口总压和总温

数据，并导入变工况试验仿真模型，实现马赫数和高度

均变化的自由射流虚拟试验仿真，获得在不同引射器

进口总压和冲压发动机工作条件下的舱压变化规律。

2 数学模型构建方法

图 1是主动引射自由射流试验系统的关键部件

和结构关系，包括自由射流喷管、高空舱、超扩段、亚

扩段、主动引射器、混合室和冲压发动机试验件等。

其工作原理是高压高温气体经自由射流喷管达到超

声速状态，并抽吸高空舱内的气体，使高空舱压力下

降，喷管出口形成均匀马赫数和压力分布，冲压发动

机试验件放置在该均匀流场内。然后，超声速气流

与冲压发动机的排气混合后，在下游超扩段减速增

压作用和主动引射器气流抽吸作用下，经亚声速扩

压器排出到大气环境。主动引射器和自由射流喷管

出口参数计算的数学模型见文献［14-15］，其它数学

模型和仿真流程见下文详细描述。

Fig. 1 Schematic diagram of the free jet, ejector, ramjet of the test system
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2.1 超扩段和亚扩段出口参数计算数学模型

自由射流试验系统内的所有气流最终都通过亚

扩段排出到大气环境中，需要计算出亚扩段出口的

静压 p out并与当地大气压 p a进行比较。因此，将自由

射流喷管出口、二次流进口、引射器喷管出口、冲压

发动机外表面、混合室出口和相关管道壁面为控制

体，建立质量、能量和动量守恒方程，见式（1），并假

设管道摩擦力 F frac = 0，所有壁面为绝热条件，发动机

项采用变比热容，其它项采用定比热容，最后得到亚

扩段出口的质量流量、总温和作用力。

ì
í
î

ïï

ïïïï

ṁ fn1 + ṁ s1 + ṁ rj + ṁ ej3 = ṁmix
ṁ fn1 cp fn1T tfn1 + ṁ s1 cp s1T ts1 + ṁ rj cp rjT trj + ṁ ej3 cp ej3T tej3 = ṁmix cp mixT tmix
F fn1 + F s1 + F rj + F ej3 - F frac = Fmix

（1）

式中 fn1，s1，ej3，rj，mix分别表示自由射流喷管

出口、二次流进口、引射器喷管出口、冲压发动机外

表面、混合室出口；ṁ，cp，T t，F分别为质量流量、定压

比热容、总温和作用力。

F = pA + ṁv = pA (1 + γMa2 ) （2）
ṁ = ρAMac = pAMa γ

RT t
(1 + γ - 12 Ma2 ) （3）

式中 p，A，v，γ，R，T，c，ρ，Ma分别为静压、面积、速

度、比热比、气体常数、静温、声速、密度和马赫数。

将声速方程和气体状态方程代入式（2），作用力

可变为静压、马赫数和面积的表达式。根据质量流

量定义和总温静温关系式等，质量流量可变为静压、

马赫数和总温的表达式（3）。式（2）和式（3）中静压 p

相等，联立后可得关于Ma2的二次方程式

AMa4 + BMa2 + C 2 = 0 （4）
Ma2 = -B ± B2 - 4AC

2A （5）
式中 A = ṁ2γ2 - F 2γ

RT t
(γ - 1)
2 ；B = 2γṁ2 - F 2γ

RT t
；

C = ṁ2。

由于混合过程具有真实物理意义，二次方程式

（4）在数学意义上必然存在实数解。式（5）中“+”和
“-”号分别对应正激波波前超声速和波后亚声速解，

这里取波后亚声速解。在真实条件下，混合室内不

是理想正激波，而是以激波串形式使压力恢复，因此

需要考虑压力恢复损失。最后，混合室下游亚扩段

的出口静压 p out采用带损失等熵膨胀关系式计算，见

式（6），并将亚扩段膨胀损失、非理想正激波损失等

全部包含在扩压效率 η d内。

p out = pmix (1 + η d γmix - 12 Ma2mix )γmix / (γmix - 1) （6）
采用相同的方法，将自由射流喷管进口、二次流

进口、冲压发动机外表面、超扩段出口和相关管道壁

面为控制体，对超扩段内正激波修正可得超扩段出

口静压 p3和马赫数Ma3，为计算引射器喷管出口参数

和下游通道最大可通过质量流量等提供输入参数。

2.2 高空舱数学模型

如图 1所示，假设整个高空舱舱压均匀分布，根

据质量守恒原理，高空舱控制体（虚线围成的区域）

的流入流出的质量流量总变化等于高空舱内的质量

变化，可得到高空舱内的实时气体总质量，再由理想

气体方程计算出舱压，见式（7）和式（8）。高空舱流

入流量的补气过程简化为限流孔节流绝热过程，计

算式见文献［14］，高空舱流出流量由下游扩压等过

程决定。

m c = m cini + ∫( ṁ lk - ṁ s )dt （7）
p c = m c

V c
RT c （8）

式中 m c，m cini，p c，T c，V c 分别为高空舱实时质量、

初始质量、静压、静温和容积；ṁ lk，ṁ s分别为高空舱流

入和流出质量流量。

2.3 自由射流和引射器喷管下游管道限流数学模型

如图 1所示，自由射流喷管和引射器喷管出口的

气流在下游管道内膨胀或压缩，在下游某点处达到

静压平衡，形成对被引射气流限流作用。以自由射

流与二次流的相互作用为例，当射流喷管出口静压

p fn1大于二次流进口静压 p s1时，喷管出口气流等熵膨

胀，二次流气流等熵压缩，两股气流在下游位置 2某
处达到压力平衡（p fn2 = p s2），形成气动喉道面积 A s2，

见式（9）；而当 p fn1 ≤ p s1 时，喷管出口气流不膨胀，气

动喉道面积为超扩段截面面积减去自由射流喷管出

口面积（A s2 = A shd - A fn1）。同理，可得引射喷管下游

气动喉道面积 A s4，见式（10）。由流量计算公式，当气

动喉道处 Ma s2 = 1，Ma s4 = 1，可得二次流最大可通过

流量 ṁ s2max和超扩段出口最大可通过流量 ṁ s4max。

A s2 = A shd - A fn1

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú
p s1
p fn1

/ ( (1 +
γ - 1
2 Ma s2 2 )

(1 + γ - 12 Ma s1 2 )
) γ
γ - 1

1
γ

- Ablk（9）



推 进 技 术

200994-4

2022 年第 43 卷 第 5 期

A s4 = Amix - A ej3

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú
p3
p ej3

/ ( (1 +
γ - 1
2 Ma s4 2 )

(1 + γ - 12 Ma3 2 )
) γ
γ - 1

1
γ

（10）

ṁ s2max = γ
R ( )2

γ + 1
γ + 1
γ - 1 p c

T c
A s2 （11）

ṁ s4max = γ
R ( )2

γ + 1
γ + 1
γ - 1 p t3

T3
A s2 （12）

式中 A shd，A fn1，Ablk，Amix，A ej3分别为超扩段、自由射

流喷管出口、试验件和台架等堵塞物、混合室出口和

引射器喷管出口的面积；p t3为超扩段出口的总压。

2.4 冲压发动机试验件数学模型

图 2是固体冲压发动机试验件示意图，双侧进气

道对称布置，为适应自由射流试验，前体缩短，试验

件数学模型用于计算试验件控制体的净推力和排气

参数。

2.4.1 试验件喷管排气数学模型

（a）助推段

助推段工作时间较短，而且进气道无流量进入，

推力可认为是恒定值，排气参数见式（13），式中下标

e表示冲压发动机喷管出口，下标 boost表示助推段。

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï

ïï
ï
ï

ï

ṁ e = 0
F e = F boost
R e = R boost
γ e = γboost
T t e = T tboost

（13）

（b）冲压段

冲压段进气道一直处于打开状态，发动机为通

流状态，以进气道、燃烧室、发动机喷管等为控制体，

根据动量守恒原理，可求得发动机名义推力 F e 等参

数，见式（14）。

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ṁ e = ϕρ fn1 A inMa fn1 c fn1 (1 + 1/φ a2f )
F e = ṁ eMa e ce - ṁ inMa fn1 c fn1 + ( p e - p fn1 )A e
R e = f1 (φ a2f )
γ e = f2 (φ a2f )
T t e = f3 (φ a2f ,T t fn1 )
ϕ = f4 (Ma fn1 ,α )

（14）

式中 ṁ in，ϕ，A in 为进气道捕获空气流量、流量系

数和迎风面积；φ a2f为空燃比；α为试验件攻角；f1~f4
为查表插值函数。

2.4.2 试验件气动模型

根据助推段和冲压段的飞行马赫数和攻角，查

表插值计算不同工作阶段的阻力系数 C d和飞行阻力

F d，见式（15）和式（16），最终可得发动机控制体的质

量流量、能量流量和轴向方向作用力，见式（17）。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

C d boost = f5 (Ma fn1 ,α )
C d sus = f6 (Ma fn1 ,α )
C d in = f7 (Ma fn1 ,α )

（15）

F d =
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

C d boost
ρ fn (Ma fn1 c fn1 )2

2 A rj

(C d sus + C d in ) ρ fn (Ma fn1 c fn1 )
2

2 A rj

（16）

ì
í
î

ïï

ïïïï

ṁ rj = ṁ e - ṁ in
ṁ rj cp rjT trj = ṁ e cp eT te - ṁ in cp fn1T tfn1
F rj = F e cos α - F d

（17）

式中 C d boost和 C d sus分别为进气道堵盖关闭和打开

时的阻力系数；C d in 为进气道堵盖打开后的内阻系

数；A rj为冲压发动机试验件的迎风面积；f5~f7为查表

插值函数。

2.5 仿真模型运行基本流程

图 3是试验系统的仿真流程示意图，仿真流程的

关键是当二次流流量 ṁ s < ṁ s2max时，扩压器出口静压

p out = p a，而当 ṁ s = ṁ s2max时，p out > p a。另外，还需要保

证超扩段出口流量小于超扩段出口最大可通过流量

（ṁ 3 ≤ ṁ s4max），否则 ṁ s = ṁ s4max - ṁ fn - ṁ rj。其中 ṁ sreal
指经过判断后二次流质量流量，p tfn，p tej，T tfn，T tej分别为

自由射流与引射器喷管进口的总压和总温，其它符

号定义见前文。

3 仿真结果与讨论

3.1 无冲压发动机工作时的仿真结果分析

图 4是射流喷管和引射器喷管的进口总压与

总温的试验测试曲线（模拟马赫数 Ma=2.5，模拟高

度 H=15km）。在 24～40s时，自由射流喷管进口总压

和总温达到模拟状态，曲线平稳；引射器喷管进口总

压在 34s时达到设定值后逐渐下降。

图 5（a）和（b）分别是舱压和射流喷管出口静压

的仿真值与试验值对比，图 6是射流喷管和引射喷管

出口仿真马赫数。试验系统启动后的稳定段（34～
42s），引射喷管进口总压 p tej 为 2.1～2.8MPa，仿真舱

压和试验舱压值的误差在 2kPa以内，射流喷管出口

Fig. 2 Schematic diagram of ramjet article
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静压的仿真值和试验值之间的误差在 1kPa以内，射

流喷管出口马赫数 Ma fn1 = 2.5，试验系统达到模拟条

件；在引射器开启前（24～30s），虽然射流喷管进口总

压总温达到模拟条件，但自由射流喷管未启动，舱压

无法抽吸到模拟高度静压，舱压仿真值与试验值的

误差在 10kPa 以内，出口静压仿真值大于试验值

7kPa，射流喷管出口为亚声速。当引射喷管进口总

压逐渐下降至 2.1MPa以下（34s后），舱压开始逐渐升

高，仿真舱压和试验舱压值的最大误差不超过 8kPa。
结果分析表明，仿真舱压与试验舱压的变化规律基

本一致，对自由射流喷管和引射喷管进口总压参数

的变化具有较好的响应跟随性，试验稳定段的舱压

和喷管出口静压模拟准确度较高。当前理想喷管正

激波假设数学模型未考虑激波串压力恢复，造成仿

真模型对喷管未启动时的舱压和喷管出口静压等参

数仿真误差较大，将来会改进这部分工作。

3.2 有冲压发动机工作时的仿真结果分析

考虑到当前未开展带冲压发动机试验件的自由

射流试验，本文在经过试验数据验证和优化的无冲

压发动机的仿真模型基础上，增加冲压发动机试验

Fig. 3 Simulink chart of a supersonic free jet test system

Fig. 4 Total pressure and total temperature of free jet and

ejector nozzles

Fig. 5 Comparison of the experiment and simulation results
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件模型，对比有无冲压发动机的舱压仿真结果。图 7
是冲压发动机试验件模型的净推力、排气总温和排

气流量变化。在助推段工作前，质量流量为 0，净推

力为负值；当助推段点火后，排气流量、总温、推力突

然升高，净推力为正值。助推段工作结束后的冲压

段，进气道转级捕获流量，净推力仍为正值但小于助

推段的净推力。

图 8是冲压发动机工作时的自由射流喷管和引

射器喷管下游的管道壅塞限流情况，图 9是有无冲压

发动机工作的舱压和亚扩段出口静压对比。可见，

当 ṁ s = ṁ s2max 时，自由射流喷管二次流达到壅塞状

态，扩压器出口静压 p out = p a，而当 ṁ s < ṁ s2max时，射流

喷管二次流未达到壅塞状态，p out = p a。在冲压发动

机开始工作前（32～36s），由于发动机试验件的影响，

导致 ṁ 3 > ṁ s4max，需要减小二次流流量 ṁ sreal = ṁ 4max -
ṁ fn - ṁ rj；而当 ṁ 3 ≤ ṁ s4max，ṁ sreal = ṁ s，有冲压发动机比

无冲压发动机的舱压高 4kPa。在发动机助推段开始

工作时（36～42s），舱压快速降低，有无冲压发动机的

舱压一样，舱压达到极限最低值［10］。当冲压发动机

结束工作（42s以后），引射器进口总压逐渐下降，有

冲压发动机工作的舱压比无冲压发动机工作时的舱

压高 0～2kPa。分析结果表明，冲压发动机不产生净

推力时，增加引射器的负载，对降低舱压不利，冲压

发动机工作产生净推力，有助于提高抽吸能力，对降

低舱压有利。

3.3 变工况模拟时的仿真结果分析

图 10为冲压发动机导弹空中飞行过程的变工况

弹道仿真曲线，初始马赫数为 2，初始高度为 12km，巡

航高度为 20km，导入变工况自由射流试验系统后得

到不同引射器进口总压条件下的舱压变化规律。图

11是冲压发动机变工况条件下的排气参数，图 12是
引射器喷管进口总压为 2.6MPa和 2.9MPa，有无冲压

发动机工作对舱压变化的影响的对比结果，pfn为变工

况模拟高度静压。变工况自由射流试验流程为：0～
10s，启动主动引射器，建立低压条件，结果表明引射

器进口总压越高，舱压越低；10～15s，自由射流喷管

来流进气，达到初始发射马赫数和模拟高度静压条

件，冲压发动机试验件导致舱压升高 7kPa左右；15～
20s，冲压发动机助推段点火工作，舱压快速下降；

20～190s，进气道转级、冲压段按时序先后工作，根据

弹道要求调节射流喷管进口总压与总温参数和射流

喷管喉道面积（调节马赫数），比较舱压变化；190～
200s，关闭来流和引射器进气。

冲压发动机助推段点火后，舱压快速下降至极

限最低值，发动机工作对舱压有利。随着冲压段点

Fig. 6 Mach of the free jet and ejector nozzles’outlet

Fig. 7 Net force of ramjet,total temperature and mass flow

of ramjet’s exhaust gas

Fig. 8 Chocked phenomeon in mixer and supersonic

diffuser with ramjet

Fig. 9 Comparison of chamber’s pressure between the

experiment and simulation

Fig. 10 Flying trajectory(Ma and H) of the ramjet
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火和弹道变化，舱压一直维持着极限最低值，该极限

值由自由射流喷管出口马赫数、静压和出口面积、下

游超扩段面积和堵塞面积决定，与引射器进口压力

和冲压发动机无直接关系；当引射总压为 2.6MPa的
74s和引射进口总压 2.9MPa的 130s时刻，舱压曲线开

始转折，逐渐高于极限最低值和射流喷管出口静压，

说明引射器总压越高，舱压小于模拟高度静压的时

间范围越长，舱压极限值重合的范围越长，有利于自

由射流喷管保持启动。当引射器进口总压为 2.6MPa
时（74～190s），冲压发动机工作时的舱压高于无冲压

发动机时舱压 1～3kPa，即冲压发动机对降低舱压不

利。当引射器进口总压为 2.9MPa（130～190s）时，有

无冲压发动机工作时舱压差异较小，可以忽略冲压

发动机的影响。仿真结果表明，冲压发动机在不同的

工作时间段（弹道条件）和不同的引射器进口总压条

件下会对舱压产生不同的影响，并且可以在对主动引

射器进口总压影响较小的时间段，适当调低引射器进

口总压，以减少引射器耗气量。

4 结 论

本文对主动引射自由射流试验系统舱压变化过

程仿真，得到如下结论：

（1）该仿真模型能有效模拟自由射流喷管下游

超扩段和引射器下游混合室内的壅塞现象，仿真舱

压与试验舱压的曲线变化规律一致，试验系统建模

方法模拟结果可靠，可以模拟舱压随自由射流喷管、

引射喷管进口参数和冲压发动机试验件工况等条件

变化的动态过程，可用于指导新试验工况舱压预测

和设备改造提升。

（2）冲压发动机点火工作，产生正推力，对降低

舱压有利；冲压发动机进气道堵盖关闭不工作，产生

负推力，对降低舱压不利。

（3）仿真模型具备马赫数和高度均变化的变工

况虚拟试验功能，在不同的工作时间段内和不同的

引射器进口总压条件下，冲压发动机工作会对舱压

产生不同的影响，可根据弹道和冲压发动机工况的

需要，通过调节引射器进口总压，优化模拟舱压性能

指标，节省耗气量。

未来的工作还需要优化一维理想喷管数学模

型，考虑结合 CFD仿真方法计算喷管出口参数的变

化规律，提高舱压和射流喷管出口静压的仿真准确

度；另外，还需要开展带冲压发动机试验件工作的自

由射流试验，对仿真结果进一步验证和优化。
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