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冲压空气引射进气道流场数值模拟
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摘要：飞机空调冷却系统通过冲压空气进气道引入冷却空气。为了给飞机电子设备散热提供更大的冲压空气引

气量，考虑在冲压空气进气道中安装引射器。针对 5和 10 km两种飞行高度，采用数值方法研究了飞行马赫数为

0.2~1.2的冲压空气进气道以及冲压引射进气道流场。研究结果表明，在同一高度上，冲压引射进气道内的质量

流量增比随着飞行马赫数的增大而减小。在低空低速时（飞行高度为 5 km，飞行马赫数为 0.2），引射器对增加引

气量的效果较好，冲压空气进气道内引气量提升约为 96.87%。本文的冲压空气引射进气道研究可以为飞机空

调冷却装置的改进提供理论参考。
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Numerical Simulation of Flow Field in Ram Air Inlet Duct with Ejector
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Abstract:The cooling air is introduced to air conditioning cooling system of aircraft through ram air inlet duct.
In order to provide more ram air mass flow for the heat dissipation of aircraft electronic equipment，an ejector
is considered to be installed in the ram air inlet duct. In view of the two flight heights of 5 km and 10 km，a
numerical method is used to study the flow field of ram air inlet duct with and without ejector with flight Mach
number of 0.2—1.2. The results show that，at the same height，the mass flow increase ratio in the ram ⁃air
inlet duct with ejector decreases with the increase of the flight Mach number . At low height and low speed
（the flight height is 5 km and the flight Mach number is 0.2），the ejector has a better effect on increasing the
mass flow rate，and the increase of the mass flow rate in the ram air inlet duct is about 96.87%.Thus，the
research in this paper can provide theoretical reference for the improvement of air conditioning cooling device
for aircraft.
Key words: ram air inlet duct；ejector；mass rate flow；numerical simulation

21世纪以来，随着航空技术的飞速发展，机载

电子设备的数量和功率不断增加，同时，电子设备

的组装密度越来越高，导致热管理问题愈加突出。

例如，由美国洛克希德·马丁公司和波音公司联合

研制的美国第四代战机 F⁃22，其总设计热负荷达

到了 55 kW[1]。电子设备的工作性能非常依赖外界

环境，尤其是环境温度。数据表明，70%的电子设

备工作失效是由工作环境过热导致 [2]，故电子设备

产生的热量需要借助冷却系统及时散出。

现今，机载电子设备的散热面对的一个问题就

是随着飞行时间的加长，飞机的燃油量逐渐减少，

燃油可能无法提供足够的制冷量，这对于电子设备
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将会产生较大的危害，极有可能在很短的时间内造

成电子设备无法正常工作甚至直接报废。针对此

类情况，一种解决方案就是通过飞机的冲压空气进

气口引入外界空气作为冷源，以弥补液体冷却系统

制冷量不足的缺憾。同时为了保证飞机在大部分

工况下，进气道内的冷空气质量流量均可以满足电

子设备散热的需求，考虑在冲压空气进气道中安装

引射器。

冲压引射进气道由冲压空气进气道和引射器

两部分组成。冲压空气进气道是为了满足飞机制

冷系统中空冷系统的热交换器冷却以及低空时的

座舱内的通风，进气口一般会开在机身、机翼上，或

者直接利用发动机进气道 [3]。关于冲压空气进气

道的研究相对较少，杨爱玲等人 [4]通过编写雷诺平

均的二维 N⁃S方程对二维埋入式进气道进行了数

值研究。孙姝等人 [5]对平面埋入式进气道的地面

工作特性进行试验研究，并且结合数值模拟对进气

道的流态进行分析，探讨进气道出口总压图谱的产

生原因。余安远等人 [6]针对隐身外形飞行器使用

的埋入式进气道提出了一套新的设计方法，并且通

过实验对设计出的进气道气动特性进行研究。翁

培奋等人 [7]对弯曲的埋入式进气道流场分别进行

了数值计算和试验研究。

国内外关于引射器的研究相对较多。张靖周

等人 [8]运用一维引射特性方程和不可压缩流动 Na⁃
vier⁃Stokes方程，对二维引射 ⁃混合流场进行了数

值研究。许常悦等人 [9]采用大涡模拟方法对平面

超声速引射器的内部流动进行了数值研究，研究表

明引射器主射流的失稳过程与自由射流的失稳过

程相同，主射流的失稳主导着混合室内部流动的混

合过程，其特征 St数约为 0.27。陈健等人 [10]对超声

速引射器的启动特性进行研究。兰江等人 [11]二次

开发了适用于系统及仿真的多喷嘴引射器仿真模

型，并且验证了仿真模型的准确性。刘培启等人 [12]

利用基于气体动力学理论的索科洛夫经验公式对

引射器进行初步设计，并且通过 CFD方法对其关

键结构尺寸进行数值优化。Lambert等人 [13]通过实

验和数值仿真方法对超声速空气引射器的整体性

能和内部流动进行研究，同时分析了引射器的结构

参数和操作参数对引射器性能的影响。Chong等
人 [14]通过将实验结果与数值模拟结果对比，得出计

算效率较高的计算方法，同时将四种湍流模型的计

算结果与试验结果进行对比。Mazzelli等人 [15]研究

了关于超声速引射器能量传递的新方法。

目前通过在冲压空气进气道中安装引射器，来

提高冲压空气引气量的研究相对较少，因此本文对

冲压进气道以及安装了引射器的冲压引射进气道

进行数值模拟计算，通过对比得到引射器对增大冲

压进气道内冷空气流量的作用。通过对飞机处于

不同飞行工况下的冲压引射进气道流场进行数值

模拟，得到了飞行高度和飞行马赫数对冲压引射进

气道工作性能的影响。

1 数值计算方法

1. 1 控制方程

将冲压引射进气道内部流动视为三维定常、可

压缩流动，在直角坐标系下控制方程可以写成如下

形式

∂ ( ρuj )
∂xj

= 0 (1)

∂ ( ρuj ui )
∂xj

=- ∂p
∂xi
+ ∂τij
∂xj

(2)

∂ ( ρE+ pui )
∂xi

=- ∂qi
∂xi
+ ∂( ujτij )

∂xi
(3)

式中 :ρ为流体密度 ;xi为笛卡尔坐标分量 ;ui为速度

分量 ;p为压强 ;E为总能。根据理想气体状态方程

可 以 建 立 p 和 E 之 间 的 关 系 ：p=( γ- 1 )( E-
0.5ρu2i )。τij和 qi分别为黏性应力项和热通量项，表

达式为

τij= μ (2Sij- 2
3 δij Skk ) (4)

qi=-
μ

( γ- 1 ) Pr
∂T
∂xi

(5)

式中：γ为空气的比热比；μ为分子黏性系数；Pr为

层流 Prandlt数；Sij=( ∂ui/∂xj+ ∂uj/∂xi ) /2为应变

率张量；T为温度。

1. 2 湍流模型

标准 k⁃ε模型由 Spalding等人 [16]在 1972年提

出。在控制方程中，用有效黏性系数 μe 代替分子

黏性系数 μ。有效黏性系数 μe等于分子黏性系数 μ

加上湍流黏性系数 μT，即

μe= μ+ μT (6)

式 中 ：μT= ρCμ
k 2

ε
，湍 动 能 k=

- ---
u 'i u 'i
2 ，湍 流 耗 散

率 ε= μ
ρ

- -- -- -- -- --- -- -- --

( )∂u 'i
∂xj

• ( )∂u 'i
∂xj

。

对于高雷诺数下，湍流动能 k和湍流耗散率 ε
的输运方程分别为

∂ ( ρk )
∂t + ∂( ρkuj )

∂xj
=

∂
∂xj

é

ë
êê(μ+ μT

σk ) ∂k∂xj ùûúú + ρ ( Pk- ε ) (7)
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∂ ( ρε )
∂t + ∂( ρεuj )

∂xj
= ∂
∂xj

é

ë
êê(μ+ μT

σε ) ∂ε∂xj ùûúú +
ρ
ε
k
(C 1Pk- C 2 ε ) (8)

式中：Cμ，C 1，C 2，σk和 σε为常数，具体数值可查阅参

考文献[16]。Pk为湍动能的生成项

Pk=
μT

ρ ( ∂ui∂xj + ∂uj
∂xi ) ∂ui∂xj (9)

同时采用有限体积法对控制方程进行求解。

对流项和扩散项均采用二阶精度的迎风格式进行

离散。

1. 3 引射器算例验证

冲压引射进气道主要由冲压空气进气道和引

射器两部分组成，引射器是提高冲压进气道内冷空

气质量流量的重要装置。由于引射器内部流动比

较复杂，为了保证数值计算的准确性，采用已有的

引射器 [14]作为当前验证算例。该引射器为方管引

射器，展向宽度为 48.8 mm，引射器的详细尺寸参

数如图 1所示。

计算采用结构网格，在固壁附近进行局部加

密，网格总数约为 167万个。引射器的主、次流入

口以及出口的边界均为指定压力边界条件。引射

器的固壁为无滑移无穿透的绝热壁面。将数值计

算结果与文献 [15]结果进行对比，表 1给出了当前

计算结果与实验值定量数据对比。从表中可以看

出，当前计算结果与已有实验数据相符较好。为了

进一步对当前计算进行验证，图 2给出了沿引射器

中心轴线上的压力分布曲线对比。从图 2可以看

出，当前计算的压力曲线和文献 [15]中的计算结果

基本吻合。上述验证结果表明当前计算具有较好

的可靠性。

2 引射器及冲压引射进气道物理

模型

2. 1 引射器的物理模型

根据目标要求，设计出引射器的主要结构参数

（主喷嘴出口直径，混合段直径以及混合段的长

度），以及引射器的主、次流通道部分的结构参数，

同时考虑到冲压进气道直径和长度的限制，对引射

器扩压段的长度和混合段直径进行调整。冲压引

射进气道中的引射器为方形管道，截面都是正方

形，引射器的三维物理模型如图 3所示，对称面的

结构示意图如图 4所示。

通过数值计算可以得到，引射器的主流质量流

量为 0.26 kg/s，次流流量为 2.54 kg/s，引射比为

9.77。引射器内部速度流场分布如图 5所示。该

引射器由于受到冲压空气进气道的长度限制，扩压

段较短，导致主次流混合之后在管道内不能充分发

展，扩压段的混合流体的压力恢复较差，因此在扩

压段出口处附近流体速度较小，但是该引射器的引

射比较高，可以安装到冲压空气进气道中以增大冷

图 1 引射器对称面示意图（单位：mm）
Fig.1 Schematic diagram of the symmetry surface of ejec⁃

tor (Unit: mm)

表 1 当前计算结果与实验结果比较

Tab.1 Comparison of current calculation results and ex⁃

perimental results

参数

当前结果

实验结果

主流流量/
（kg · s-1）
0.341
0.328

次流流量/
（kg · s-1）
0.173
0.166

引射比

0.507
0.503

图 2 中心轴线上压力分布

Fig.2 Pressure distribution on central axis

图 3 引射器三维物理模型

Fig.3 Three⁃dimensional physical model of ejector

图 4 设计引射器对称面结构尺寸示意图（单位：mm）
Fig.4 Schematic diagram of the symmetrical surface of the

design ejector (Unit: mm)
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空气质量流量。

2. 2 冲压引射进气道模型

为了得到引射器对冲压进气道内冷空气流量

的影响，对飞机冲压进气道流场进行数值模拟计

算。通过对文献 [17]中的冲压空气进气道进行修

改，给出了与引射器相结合的冲压空气进气道结

构。冲压引射进气道是将引射器镶嵌到冲压空气

进气道中，管道为方形，任一横截面是正方形，图 6
所示为冲压引射进气道的物理模型，图 7所示为冲

压引射进气道对称面的结构尺寸示意图。

冲压空气进气道以及冲压引射进气道在计算

时采用的网格均为结构网格，其中冲压空气进气道

的网格数约为 300万个，冲压引射进气道的网格数

约为 459万个，同时为了能够使计算结果更为精

准，在近壁面位置对网格进行加密处理。

3 冲压引气与冲压引射引气流场

分析

本文主要针对飞机在低速飞行时，机载空调系

统热沉不足问题进了研究，考虑在冲压空气进气道

中安装引射器来增大冲压空气的引气量，进而提高

制冷量。同时研究了高速飞行条件下引射器对冲

压空气引气量的影响。

3. 1 引射器对冲压空气进气道流场结构的影响

把引射器安装在冲压空气进气道中，在增大冲

压空气进气道内冷空气质量流量的同时也会影响

进气道内的流场结构。通过计算发现，飞行高度为

5 km，飞行马赫数为 0.2时，不带引射器的冲压空

气进气道内的冷空气质量流量为 0.32 kg/s，在加

入引射器之后，进气道内的冷空气质量流量为

0.63 kg/s，冷空气质量流量提高了 96.87%，引射器

的主流流量为 0.27 kg/s，引射器的引射比为 2.92。
由此可见，在此飞行工况下，安装引射器可以显著

提高冲压空气引气量，从而满足制冷系统的热沉

需求。

图 8为飞机位于 5 km的高度,飞行马赫数为

0.2时冲压进气道以及冲压引射进气道内沿 x轴方

向的速度流场分布。由冲压进气道和冲压引射进

气道内的速度流场可以发现，气流在冲压进气道的

入口位置会出现回流，从而导致入口处流体的平均

速度减小，影响冲压空气进气道内的冷空气质量流

量。而在引入引射器之后，冲压进气道入口处回流

虽然未能消除，但是回流区域明显减小，而且由于

引射器的引射作用，冲压空气进气道入口处的流体

速度也有所增大，因此整体上冲压空气进气道内的

冷空气质量流量在引入引射器之后会有所增加。

3. 2 不同工况下冲压进气道以及冲压引射进气道

数值分析

为了进一步获得引射器对冲压进气道内流场

分布的影响，对不同工况下的冲压空气进气道以及

冲压引射进气道流场进行数值模拟计算。计算工

况 为 飞 行 高 度 为 5 和 10 km，飞 行 马 赫 数 为

0.2~1.2。
不同飞行高度和飞行速度下，冲压进气道以及

冲压引射进气道内的冷空气质量流量如表 2所示,
γ表示冲压进气道内的质量流量增比，定义为：γ=
(M 2 -M 1 ) /M 1，其中M 1表示冲压空气进气道内的

冷空气质量流量，M 2表示冲压引射进气道内的冷

图 6 冲压引射进气道三维物理模型

Fig.6 Three ⁃dimensional physical model of ram air inlet
duct with ejector

图 5 设计引射器内部流场速度分布

Fig.5 Velocity distribution of internal flow field in design
ejector

图 7 冲压引射进气道对称面结构示意图（单位：mm）
Fig.7 Schematic diagram of the symmetry surface of ram air inlet duct with ejector (Unit: mm)

489



第 51 卷南 京 航 空 航 天 大 学 学 报

空气质量流量。图 9为不同飞行高度下冲压进气

道和冲压引射进气道内的流体质量流量随马赫数

的变化情况。图 10为不同飞行高度下冲压引射进

气道内的质量流量增比随马赫数的变化情况。

由图 9可以看出飞机位于同一高度时，冲压空

气进气道和冲压引射进气道内的冷空气质量流量

都随马赫数的增大而增大。但是当飞行高度为

5 km，飞行马赫数超过 0.6以及飞行高度为 10 km，

飞行马赫数超过 1.0时，冲压空气进气道内加入引

射器会导致进气道内冷空气质量流量的减小，但由

于此时飞行速度较大，冲压空气进气道内引气量也

较大，可以满足制冷系统的热沉需求。出现此类现

象的原因是，气流在进入引射器次流入口之前，由

于进气道结构的影响会形成一个回流，该回流对冲

图 8 不同结构冲压空气进气道内 x方向速度云图

Fig.8 Velocity nephogram in x direction of ram air inlet
duct with and without ejector

表 2 飞行高度H=5 km和H=10 km时冲压进气道数值模拟计算结果

Tab.2 Numerical simulation results of ram air inlet duct at flight height H=5 km and H=10 km

飞行

高度/km

5

10

飞行

马赫数

0.2
0.4
0.6
0.8
1.0
1.2
0.2
0.4
0.6
0.8
1.0
1.2

冲压进气道质量流量

m1/（kg · s-1）
0.32
0.68
1.02
1.39
1.83
2.32
0.11
0.21
0.34
0.47
0.63
0.77

冲压引射进气道质量流量

m2/（kg · s-1）
0.63
0.82
1.03
1.35
1.67
2.06
0.40
0.42
0.47
0.54
0.63
0.74

γ/%

96.87
20.59
0.98

-2.88
-8.74
-11.64
263.63
100.00
38.23
14.89
0.00

-3.89

图 9 不同飞行高度和飞行马赫数下冲压进气道和冲压引

射进气道冷空气流量

Fig.9 The air mass flow of ram air inlet duct with and with⁃
out ejector at different altitudes and different Mach
numbers

图 10 不同飞行高度下冲压引射进气道内流量增比随马赫

数变化情况

Fig.10 The change of flow increase with Mach number in
the ram air inlet with ejector at different altitudes
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压空气进气道内的流体流动会产生阻碍作用，但是

引射器的引射作用同时又会增大冲压空气进气道

内的流体速度，进而增大冲压空气进气道内的冷空

气质量流量。在飞行马赫数较低时，引射器的引射

作用大于回流的阻碍作用，因此加入引射器之后冲

压进气道内的冷空气流量增比较大，但是随着马赫

数的增大，引射器的工作模态逐渐发生变化，引射

器的引射作用逐渐减小，其引射的质量流量不足以

弥补回流的阻碍作用，因而导致加入引射器之后使

得冲压空气进气道内的冷空气质量流量减少。由

图 10可以看出，冲压空气进气道内的流量增比随

马赫数的增加而逐渐降低。在飞行马赫数为 0.2~
1.2的范围内，10 km工况下的质量流量增比大于

5 km工况下的质量流量增比，因此冲压引射进气

道在 10 km高度下的工作性能更好。总体来讲，冲

压引射进气道中引射器的工作性能受外界工况变

化的影响比较大，因此后续可以通过调节引射器的

工作环境来稳定其工作性能。

4 结 论

本文对不同工况下的冲压空气进气道以及带

引射器的冲压引射进气道流场进行数值计算，通过

数值结果对比分析可以发现：

（1）当飞机低空低速飞行时，在冲压空气进气

道中安装引射器可以有效提高进气道内的冷空气

质量流量，尤其在飞行高度为 5 km，飞行马赫数为

0.2时，冲压引射进气道内的流量增比为 96.87%，

进而使冲压空气引气量满足制冷系统的热沉需求。

（2）当飞行高度一定时，冲压空气进气道在安

装引射器之后，其质量流量增比会随着马赫数的增

大而减小，而当飞行马赫数增大到跨音速之后，由

于引射器的工作模态变化，安装引射器反而会增加

冲压空气进气道内的阻力，使得冷空气质量流量略

有减小（减小量为 3.89%~11.64%）。但此时冲压

空气的引气量仍然较大，可以满足制冷系统的热沉

需求。

（3）通过对冲压引射进气道在不同工况下的

数 值 模 拟 发 现 ，在 相 同 的 飞 行 速 度 下 ，高 度 为

10 km工况下的冲压引射进气道内的质量流量增

比要大于高度为 5 km时的工况。
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