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航空发动机在超声速引射系统中的应用分析
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摘　要：航空发动机可以对空气增压，并且增加气流温度，理论上存在应用于超声速引射系统的可能。
分析了气源对引射器性能的影响以及引气对航空发动机的影响，介绍了３种航空发动机在超声速引射系统中
可能的布局方案。针对某领域内的排气参数要求，分别对３种布局方案进行了计算分析。计算结果表明，当
上游气体压强为００４４×１０５Ｐａ和００２９３×１０５Ｐａ时，通过合理选择发动机的布局以及工作参数，发动机可
以直接将上游气体排出或者作为驱动气源应用于超声速引射系统。
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　　超声速引射系统具有体积紧凑、准备时间短、
运行时间长等优点，因而在工程领域有着广泛应

用，主要用作排气系统或者压力恢复系统等，例如

在暂冲式超声速风洞、火箭发动机高空试车台、化

学激光器压力恢复系统等领域中［１－２］。

超声速引射器是超声速引射系统的重要组成

之一。根据超声速引射器的研制经验，对其性能

影响较大的参数主要为引射介质参数和被引射介

质参数。而引射器的驱动气源，直接决定了引射

介质的温度和气体热物性参数，对提高引射气体

马赫数也有很大影响，是引射器的关键技术之一。

常见的引射器驱动气源有高压压缩空气气源和燃

气发生器。

高压压缩空气气源是引射器常用的一种气

源，具有技术成熟度高、系统简单、安全、可靠等特

点，同时还具有环境友好、对其他系统影响小等优

点。采用高压压缩空气气源作为引射器驱动气源

的不足主要有两点，一是规模庞大，特别是连续长

时间需要引射器时；二是压缩空气的工作温度较

低，难以进一步提升引射器的引射效率。

燃气发生器是通过燃烧一定比例的燃料及氧

化剂，获得相应温度、压力、流量等参数的混合燃

气，以实现特定目的的燃气生成装置［３］。采用燃

气发生器作为引射器的驱动气源成为近年来引射

器气源技术的研究热点之一。国内外学者通过理

论分析、数值计算、试验研究等手段［４－１５］，针对燃

气发生器开展了大量研究，主要集中在燃气发生

器的点火、出口均匀性以及结构优化等方

面［１６－１８］。钟战［３］对燃气发生器的研究现状进行

了详细的阐述，同时以低浓度酒精及氧气或空气
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作为推进剂开展了试验研究，分析了影响燃气发

生器点火及燃烧效率的因素，得到了提高其点火

和燃烧效率的方法。冯军红［１９］、赵芳［２０］利用数

值模拟与试验的方法研究了喷嘴结构参数对空

气／酒精／氧气三组元燃气发生器喷注面板热防护
和燃烧性能的影响，并提出利用筛锥提高燃气发

生器出口燃气的均匀性。

使用燃气发生器作为引射器驱动气源，可以

有效提高气体的温度，有利于进一步提高引射器

的引射效率。但是通常燃气发生器仍然需要高压

空气作为氧化剂或推进剂，并不能根本上解决气

源规模庞大的问题。

航空发动机含有压气机、燃烧室等部件，可以

有效提高气体的压力和温度。航空发动机进气口

气体为常压空气，不需要额外的高压气源，且航空

发动机技术成熟、安全可靠，理论上可以作为排气

系统或者超声速引射系统的驱动气源。目前尚未

见到有关航空发动机在超声速引射系统中应用研

究的公开报道。

本文以几种较为常见的国外航空发动机为

例，结合理论分析与工程计算的方法比较分析了

航空发动机在超声速引射系统中可能的应用方

案，对将航空发动机应用于超声速引射系统做了

有益的探索。

１　气源对引射器性能的影响

气源决定了引射器引射气体的温度、压力以

及热物参数，对引射器的性能有重要影响。

图１给出了某引射器的引射系数与温度比
（引射气体温度和被引射气体温度之比）的变化

曲线。在一定范围内，提高温度比，可以显著提高

引射器的效率。另一方面，当引射气体的温度低

于被引射气体温度时，降低温度比，会大大降低引

射器的效率。

另外，引射器的效率随着引射马赫数的增加

而增加。因此为了提高引射器的效率，应尽可能

地采用高引射马赫数。但是随着引射马赫数的提

高，引射压力也在提高，这对气源的设计会带来

困难。

提高引射马赫数带来的另一个问题是引射气

体中的水分（甚至是引射气体本身组分）可能随

着气流膨胀温度下降而发生冷凝现象。例如：引

射马赫数为５、总压为１ＭＰａ、总温为２８８Ｋ的空
气膨胀之后的静压和静温分别为 １８９０Ｐａ和
４８Ｋ。此时空气中氧气当地静压已经高于气体的
饱和蒸气压，有可能发生液化。发生液化之后，会

图１　气流温度比对引射系数的影响
Ｆｉｇ．１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｉｒｆｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒａｓｔｏｎ

ｅｊｅｃｔｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

导致引射马赫数发生变化或波动，影响引射器的

性能。

２　引气对航空发动机的影响

飞机的空气系统一般从发动机中引气，将具

有一定压力和温度的气体用于飞机环境控制、发

动机进口防除冰以及发动机热端部件冷却等方

面，对飞机和发动机的可靠性和安全性有重要影

响。随着飞机和发动机技术的发展，发动机中的

引气量不断增加［２１－２２］。空气系统的流量占发动

机总流量的比例从２０世纪４０年代末的４％提高
到目前的２５％［２２－２４］。其中用于发动机热端部件

冷却的引气量最高，可占到发动机压气机入口流

量的１５％左右，且大部分由高压压气机出口位置
引出［２５］。

航空发动机的空气系统属于发动机的关键技

术，其关键参数很少公布。从目前掌握的公开发

表的资料来看，空气系统绝大部分气流引自高压

压气机出口之后的扩压器以及燃烧室的两股气

流。虽然这部分气流量较大，但是从位置上看处

于压气机流道之外，对发动机性能的影响研究也

未见报道，可以忽略其影响［２６］。

３　航空发动机在超声速引射系统中可能的
布局方式

　　探讨航空发动机在超声速引射系统中应用的
可能性，其实就是讨论如何将航空发动机布置在

超声速引射系统中，并发挥作用。一般来说，超声

速引射系统上游流动的压力很低，在某些流动中

气流温度也较高，这些都给航空发动机布局方案

·６２１·
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以及参数的选择带来了大量困难。

最直接的布局方式（布局方案１）为将航空发
动机直接布置在排气通道内，利用发动机内的压

缩机对气流增压，如图２所示。为了降低对压缩
机增压比的要求，可以在发动机入口上游注入主

动气体（如环境空气），以提高进入发动机的气流

压力。

（ａ）无引射布局
（ａ）Ｌａｙｏｕｔｏｆｎｏｅｊｅｃｔｏｒ

（ｂ）引射布局
（ｂ）Ｌａｙｏｕｔｏｆｅｊｅｃｔｏｒｂｅｆｏｒｅａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

图２　引射系统中的航空发动机布局方案１
Ｆｉｇ．２　Ｌａｙｏｕｔ１ｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｉｎｅｊｅｃｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ

布局方案２和布局方案３均是将航空发动机
作为引射器的气源使用，如图３和图４所示。不
同的是，在方案２中，一级引射器的气源为航空发
动机高压涡轮之后的引气，二级引射器的气源为

航空发动机的排气。而在方案３中，两级引射器
的气源均为航空发动机的排气。

图３　引射系统中的航空发动机布局方案２
Ｆｉｇ．３　Ｌａｙｏｕｔ２ｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｉｎｅｊｅｃｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ

图４　引射系统中的航空发动机布局方案３
Ｆｉｇ．４　Ｌａｙｏｕｔ３ｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｉｎｅｊｅｃｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ

４　计算分析

本节介绍了应用在某领域内的超声速引射系

统的参数要求，并以此计算了对航空发动机的性

能要求。计算的方法为理论计算结合工程估算，

在计算中做了如下假设：

１）壁面为绝热壁面；
２）壁面为光滑壁面，无摩擦；
３）气流在引射器混合室中形成混合完全的

气流；

４）气体为理想气体；
５）气流的流动为一维流动。
常见的引射器设计方法有等面积引射器和等

压引射器［２７－２８］。其中等面积引射器技术较为成

熟，计算过程简单，应用最为广泛。而等压引射器

的引射效率要高于等面积引射器，但不适合被引

射气流参数变化较大的工况。在接下来的计算

中，如无特殊说明，均采用等面积引射器的计算方

法，具体可参见文献［１］，而有关高温燃气的理论
与工程计算方法可参见文献［２９］。

一般来说，超声速引射系统的设计输入为上

游系统的排气参数。表１给出了某领域内与超声
速引射系统对接的上游系统的排气参数，其中

Ｐ０、Ｔ０、γ、μ、ｍ依次为气流的总压、总温、比热比、
分子量、质量流量。

表１　上游排气参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘｈａｕｓｔｇａｓ

参数 数值

Ｐ０／Ｐａ ４４００

Ｔ０／Ｋ ７００

γ １．５１

μ／（ｇ／ｍｏｌ） ９

ｍ／（ｋｇ／ｓ） ０．４５

４．１　方案１

方案１是在气流通道内布置一台发动机，利
用发动机直接将上游尾气抽走。

在计算分析中，为了降低对发动机增压比的

要求，在发动机或压缩机上游布置一级超声速引

射器（如图２（ｂ）所示），引射器采用环境空气为
引射气源，即引射气体总压为１０１×１０５Ｐａ。尾
气经过发动机或者压缩机后的压力要求比环境压

力高５％。
表２给出了不同引射系数时的主要计算结

果，表中的参数依次为引射系数、尾气和空气混合

后的总流量、混合气流的总压，以及所需的发动机

或压缩机的压比和功率。从表中数据可以发现，

当发动机上游布置一级引射压力为环境大气压的

引射器时，引射器的作用反而会增加发动机的负

·７２１·
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担，原因是随着引射系数的减小（即引射流量增

加），混合气流的总压虽然在增加，但是混合气流

的总流量增加得更快，因此所需发动机或压缩机

的功率也不断上升。

表２　方案１主要参数计算结果
Ｔａｂ．２　Ｍａｉｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌａｙｏｕｔ１

引射

系数

总流量／

（ｋｇ·ｓ－１）
总压／ｋＰａ 压比 功率／ｋＷ

０．００５ ９０．４５ ０．３１１ ３．４２ １０８６０

０．０１０ ４５．４５ ０．２７９ ３．８１ ６２００

０．０２０ ２２．９５ ０．２３７ ４．５０ ３８００

０．０４０ １１．７０ ０．１８８ ５．６５ ２５２０

０．０６０ ７．９５ ０．１５８ ６．７２ ２０８０

表３列出了几种典型的航空发动机的参数，
图５则给出了引射器流量与压比曲线以及表３中
各发动机的状态点。从中可以看出，表中给出的

几种典型的航空发动机的性能参数点均在引射器

流量与压比曲线之下。这说明，如果将航空发动

机直接布置在气流通道内，单独使用这几种航空

发动机均不能满足要求。但是如果采用两台

Ｒ３５－３００发动机，就能既满足流量的要求，也满
足压比的要求。

表３　几种典型航空发动机的性能参数
Ｔａｂ．３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｙｐｉｃａｌａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓ

型号 流量／（ｋｇ·ｓ－１） 压比

Ｒ２９－３００ １１０ ３．２６

Ｒ３５－３００ １１０ ３．６３

ＡＬ－３１Ｆ １１２ ３．２６

Ｄ－３０Ｆ６ １５０ ２．８５

图５　流量与压比曲线
Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏｗｉｔｈｍａｓｓｆｌｏｗ

４．２　方案２

方案２是将航空发动机作为引射器的气源使
用，其中发动机高压涡轮之后压力较高的部分气

流作为一级引射器的气源，发动机的排气作为二

级引射器的气源。在本节的计算中，将以ＲＤ－３３
发动机为例。

ＲＤ－３３发动机空气流量为 ７７ｋｇ／ｓ［３０］，排
气压强２３５×１０５Ｐａ，排气温度为８００Ｋ。气流
高压涡轮之后的压强最高可达２１×１０５Ｐａ，温度
为６５０Ｋ。

对方案２的讨论可以转化为在已知引射气体
的压强、温度等参数以及一级、二级引射器总引射

流量的情况下，如何选择其他引射参数以及一级、

二级引射流量分配的问题。

第一级引射气体为 ＲＤ－３３发动机高压涡轮
之后抽取的部分气体，压强为１６２８×１０５Ｐａ，温度
为６５０Ｋ。第二级引射气体为ＲＤ－３３发动机的排
气，压强为２３５×１０５Ｐａ。一级和二级总的流量为
７７ｋｇ／ｓ，其中一级为 ７～１１ｋｇ／ｓ，二级为 ６６～
７０ｋｇ／ｓ。计算采用等面积引射器设计计算方法。

图６给出了当二级引射马赫数（Ｍａ２）为２０
时，引射器出口总压在不同的一级引射马赫数

（Ｍａ１）及引射流量下的变化曲线。图中结果表明
两个变化规律：一是在同样的一级引射流量下，随

着Ｍａ１的增加，引射器出口总压反而下降；二是
当Ｍａ１较小时（小于４７），随着一级引射流量的
增加，引射器出口总压不断上升，而当 Ｍａ１较大
时（大于等于４７），随着一级引射流量的增加，引
射器出口总压不断下降。

图６　不同Ｍａ１时出口总压变化曲线（Ｍａ２＝２．０）

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｒｓｕｓｍａｓｓｆｌｏｗｏｆ
ｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅ（Ｍａ２＝２．０）

·８２１·
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根据引射器设计理论，引射气流和被引射气

流在混合室出口处将形成一股混合均匀的超声速

气流，随后经过一道正激波变为亚声速气流。一

级引射气体总压、流量都确定的情况下，增大Ｍａ１
会增大引射气流的动能，从而增加一级出口处超

声速混合气流的总压。但同时如图 ７和图８所
示，当一级和二级引射流量分别确定的情况下，一

级出口处和二级出口处的混合气流的速度系数随

着Ｍａ１的增大而增大。速度系数的增大则意味
着由超声速气流变为亚声速气流的激波损失更

大。二者因素导致引射器出口总压随着 Ｍａ１的
增大而减小。

图７　不同Ｍａ１时λ１变化曲线（Ｍａ２＝２．０）

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｏｆλ１ｖｅｒｓｕｓＭａ１（Ｍａ２＝２．０）

图８　不同Ｍａ１时λ２变化曲线（Ｍａ２＝２．０）

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｏｆλ２ｖｅｒｓｕｓＭａ１（Ｍａ２＝２０）

表４和表５分别给出了Ｍａ１为４９和４２时
的引射器中间计算参数。其中

!

Ｐ０１为以不同的一
级引射流量得到的一级出口超声速混合气流总压

为与一级引射流量为７ｋｇ／ｓ时的一级出口超声

速混合气流总压之比。通过对比表４和表５中的
数据可以发现，当 Ｍａ１较高时（Ｍａ１＝４９），随着
一级引射流量的增加，一级出口超声速混合气流

总压增长较为缓慢；而当 Ｍａ１较低时（Ｍａ１ ＝
４２），随着一级引射流量的增加，一级出口超声
速混合气流总压增长则较为迅速。Ｍａ１＝４２时
各一级引射流量状态点下的λ１、λ２均小于Ｍａ１＝
４９时的λ１、λ２，这表明较低的一级引射马赫数的
激波损失更低。综合上述因素，可以解释当 Ｍａ１
较高时，随着一级引射流量的增加，引射器出口总

压不断下降，而当 Ｍａ１较低时，随着一级引射流
量的增加，引射器出口总压在不断上升。

表４　Ｍａ１＝４．９时中间计算参数
Ｔａｂ．４　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（Ｍａ１＝４．９）

一级流量／（ｋｇ·ｓ－１） 珔Ｐ０１ λ１ λ２

７ １．０００ ２．２５７ １．８３０

８ １．００２ ２．２５３ １．８５４

９ １．０１４ ２．２５０ １．８７７

１０ １．０３２ ２．２４８ １．９００

１１ １．０５３ ２．２４６ １．９２２

表５　Ｍａ１＝４．２时中间计算参数
Ｔａｂ．５　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（Ｍａ１＝４．２）

一级流量／（ｋｇ·ｓ－１） 珔Ｐ０１ λ１ λ２

７ １．０００ ２．１９９ １．８２１

８ １．０３２ ２．１９４ １．８４３

９ １．０７０ ２．１９１ １．８６５

１０ １．１１１ ２．１８８ １．８８７

１１ １．１５４ ２．１８５ １．９０８

图９给出了在一级引射流量为 ９ｋｇ／ｓ时，
Ｍａ２分别为 １５、２０、２５时的出口总压变化曲
线。图中结果表明，随着 Ｍａ１和 Ｍａ２的增加，出
口总压不断下降。原因与之前的分析类似。注意

到，当Ｍａ２＝１５且 Ｍａ１≤４４时，出口气压高于
１０２ｋＰａ，尾气可以顺利排放至大气。但此时由于
Ｍａ２较低，引射气流在喷嘴出口处的静压较高，与
当地的被引射气流的静压之比超过２，这会产生
明显的气动喉道现象，引射气流与被引射气流相

互作用，容易导致引射器不能正常工作。当

Ｍａ２＝２５时，引射器出口气压普遍低于８５ｋＰａ，
尾气不能排放至大气。当 Ｍａ２＝２０时，引射气
流与被引射气流的静压比接近１，但此时出口气
压略低于环境大气压，尾气是不能排放至大气的。

·９２１·
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图９　不同Ｍａ２时出口总压变化曲线

Ｆｉｇ．９　ＣｕｒｖｅｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈＭａ２

但是上述计算结果是基于等面积混合的假设

得到的，如果采用等压混合假设，可以进一步提高

引射效率，相信可以在 Ｍａ２＝２．０时得到高于标
准大气压的引射器出口压力。

图１０　Ｔ０２＝１１００Ｋ时出口总压变化曲线（Ｍａ２＝２．０）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ
（Ｍａ２＝２．０，Ｔ０２＝１１００Ｋ）

另一种提高引射器出口气流压力的方法是进

一步增加第二级引射气体的温度，例如在发动机

排气中喷注燃料（如酒精），使其在排气中燃烧，

由此得到的燃气作为第二级引射器的引射气体。

适当控制空燃比，可以得到温度为１１００Ｋ的燃
气。当第二级引射气体的温度为１１００Ｋ时，引
射器出口总压变化如图１０所示。图中的计算结
果仍是基于等面积混合的假设得到的。图中结果

表明：将二级引射气体温度提高到１１００Ｋ后，当
Ｍａ１≤４４时，普遍可以得到高于１００ｋＰａ的引射
器出口气压。但需要说明的是，由于需要引射气

流和被引射气流的静压不过于悬殊，Ｍａ１的选择
也不宜过大或过小。

４．３　方案３

方案３也是将航空发动机作为引射器的气
源，与方案２的不同之处是方案３中两级引射器
的引射气体均来自发动机的排气，而不像方案２
中部分引射气体为发动机高压涡轮之后的高压气

体。在本节的计算中，仍以ＲＤ－３３发动机为例。
相比于发动机高压涡轮之后的气体，发动机

的排气一般温度会有所增加，而压力则会大幅降

低。针对表１给出的排气参数，如果不对发动机
排气做任何处理，而只采用一台发动机的排气作

为两级引射器的气源，这种方案很难实现。增加

发动机的台数，可以增加排气流量，降低方案的难

度，但是会增加真实系统的规模和成本。

考虑到发动机排气的温度只有几百 Ｋ，而燃
气发生器产生的高温燃气的温度一般可超过

１０００Ｋ。因此在本节的计算中，将尝试这样一种
方案，即采用一台发动机的排气作为两级引射器

的气源，为了提高引射效率，在排气中喷注燃料燃

烧，同时喷注水蒸气，提高排气温度和流量。在此

情况下，得到的燃气参数，即一级、二级引射气体

的总压均为２９４×１０５Ｐａ，总温均为１３００Ｋ，一
级和二级总的引射流量为１０２ｋｇ／ｓ。

图１１给出了 Ｍａ２＝２．０时引射器出口总压
的变化曲线。图中结果表明，减小一级引射流量

可以提高引射器出口总压，同时降低 Ｍａ１也可以
提高引射器出口总压。

图１１　方案３出口总压变化曲线（Ｍａ２＝２．０）

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｌａｙｏｕｔ３（Ｍａ２＝２．０）

图１２则给出了一级引射流量为８ｋｇ／ｓ时，不
同Ｍａ２的引射器出口总压变化曲线。图中结果

·０３１·
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表明降低 Ｍａ２可以进一步提高引射器出口总压。
但Ｍａ１和Ｍａ２的选择仍然应有一定范围，避免引
射气流和被引射气流静压相差过大导致引射器不

能正常工作的现象发生。

图１２　方案３出口总压变化曲线（一级引射流量８ｋｇ／ｓ）
Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｌａｙｏｕｔ３
（ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅｉｓ８ｋｇ／ｓ）

图１１和图１２给出的计算结果表明，在发动
机中添加燃料燃烧并喷注一定量的水蒸气，经过

合理选择两级引射器设计参数，使用一台ＲＤ－３３
发动机分别向两级引射器提供引射气体，可以得

到高于标准大气压的引射器出口压力，尾气可以

顺利排放至大气。

４．４　上游气压更低的工况

在上述计算中，上游气压均为００４４×１０５Ｐａ，在
本节中讨论上游气压更低的工况。

假设上游气流的气压降为００２９３×１０５Ｐａ，
其余参数保持不变。本节的计算将采用航空发动

机为两级引射器提供引射气体的方案，仍以ＲＤ－
３３发动机为例。

首先考虑使用一台发动机分别为两级引射器

提供引射气体，第一级引射气体为发动机高压涡

轮之后的高压气体，第二级引射气体为发动机的

排气。一级引射气体流量为 ９ｋｇ／ｓ，气压为
１６２８×１０５Ｐａ，温度为６５０Ｋ。发动机尾气在进
入第二级引射器之前，先向其喷注燃料燃烧，并喷

入水蒸气。第二级引射气体总流量为８４ｋｇ／ｓ，气
压为２３５×１０５Ｐａ，温度为１３００Ｋ。

图１３给出了在此参数下不同一级和二级引
射马赫数下的引射器出口气压变化曲线。图中结

果表明，采用单台发动机时大部分计算工况得到

的引射器出口气压均低于环境大气压。只有在低

Ｍａ１和低Ｍａ２的个别工况下，引射器出口气压高
于１００ｋＰａ，但此时两级引射器的引射气流静压与
当地的被引射气流静压相差较大，会对引射器的

正常运行带来不利影响。

图１３　上游气压更低时单台发动机得到的出口气压
Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｏｕｔｌｅｔｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅａｅｒｏｅｎｇｉｎｅａｎｄ

ｌｏｗｅｒｕｐｓｔｒｅａｍｐｒｅｓｓｕｒｅ

如果将引射器的设计计算改为等压混合的假

设，并适当增加引射气体的压力，相信可以获得高

于标准大气压力的引射器出口压力。

下面再来考虑另外一种方案，即使用两台

ＲＤ－３３发动机分别向第一级引射器和第二级引
射器提供引射气体。其中，第一级引射气体为第

一台发动机高压涡轮之后抽取的高压气体，流量

约为９ｋｇ／ｓ，气压为１６２８×１０５Ｐａ，温度为６５０Ｋ。
第二级引射气体为第二台发动机的排气，并且向

排气中喷注燃料和水蒸气，流量为１０２ｋｇ／ｓ，气压
为２９４×１０５Ｐａ，温度为１３００Ｋ。

图１４给出了在此参数下不同一级和二级引
射马赫数下的引射器出口气压变化曲线。图中

结果表明，采用两台发动机时大部分计算工况

得到的引射器出口气压均高于环境大气压。由

此表明，第二级引射气体采用单独的一台 ＲＤ－
３３发动机的排气，经过合理选择两级引射器的
设计参数，可以将系统排气顺利排放至环境

大气。

５　结论

本文对航空发动机在超声速引射系统的应用

布局方式进行了计算分析，可以得到以下结论：

１）航空发动机在超声速引射系统中的应用
在理论上具有可行性。

２）当上游气压为００４４×１０５Ｐａ时，采用基

·１３１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第４４卷

图１４　上游气压更低时两台发动机得到的出口气压
Ｆｉｇ．１４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｏｕｔｌｅｔｗｉｔｈｔｗｏａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓａｎｄ

ｌｏｗｅｒｕｐｓｔｒｅａｍｐｒｅｓｓｕｒｅ

于方案 １的两台 Ｒ３５－３００发动机可以满足
要求。

３）当上游气压为００４４×１０５Ｐａ时，采用基
于方案２的一台 ＲＤ－３３发动机，并在发动机排
气中喷注燃料和水蒸气，可以得到高于标准大气

压力的排气压力。

４）当上游气压降为００２９３×１０５Ｐａ时，采用
两台 ＲＤ－３３发动机，并在发动机排气中喷注燃
料和水蒸气，可以得到高于标准大气压力的排气

压力。
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