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辅助动力舱冷却用排气引射器
性能快速评估方法
高鹏，王代军，周红，马双超
航空工业第一飞机设计研究院，陕西  西安  710089

摘 要：在飞机辅助动力装置系统研制过程中，只能通过试验和计算流体力学（CFD）仿真方法对排气引射器的引射性能进

行评估，且评估效率低、研制成本高，故无法获得任意工况下排气引射器的引射性能。本文提出用速度系数比β参数来描述

排气引射器的引射性能，并建立了辅助动力舱冷却用排气引射器性能快速评估方法，通过CFD仿真分析对该方法的合理性

和准确性进行了验证，验证结果表明，该方法可以快速、准确地评估各种地面工况下排气引射器的主流出口静压和总压、次

流流量、次流出口总压等参数，且计算精度保持在2.382%以内，满足工程使用要求，大大提高了评估效率，具有较高工程应

用价值。
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随着新技术和新材料在航空领域的广泛应用，航空发

动机热力循环温度不断增高，发动机性能和功质比得以大

幅提高，同时也给飞机动力舱冷却以及红外隐身带来新的

挑战。排气引射器在实现动力舱冷却的同时，又能减小飞

机的红外辐射[1-8]，故排气引射器多被用于飞机动力舱以及

辅助动力（APU）舱的通风冷却。

针对波瓣形排气引射器，目前国内外已经开展了大量

的理论、试验和数值仿真等研究工作[4-17]，并揭示了其引射

机理及影响其引射性能的相关因素。在 APU 舱冷却用排

气引射器的应用研究方面，文献[18]~[20]在二维模型的基

础上研究了 APU 喷口位置和喷流速度对排气引射器引射

性能的影响。

APU 喷口（主流出口）静压是 APU 性能评估的主要输

入参数之一，并直接影响 APU 性能计算精度；APU 舱冷却

流量（次流流量）是评估 APU 舱温度、滑油温度和掺混气流

温度的重要参数，也是灭火系统设计的重要输入，上述参数

只能通过试验和计算流体力学（CFD）仿真方法获得，由于

试验成本高，CFD 仿真分析耗时长，故无法获得任意工况下

排气引射器的引射性能数据。如何通过少数工况点下的试

验结果或 CFD 仿真分析结果，构建一种可快速、准确评估

地面任意工况下排气引射器引射性能的计算方法就成为

APU 系统设计亟须研究的重要内容。

为此，本文提出用速度系数比 β参数来描述排气引射

器的引射性能，在此基础上建立了 APU 舱冷却用排气引射

器性能快速评估方法，并通过 CFD 仿真分析对该方法的合

理性和准确性进行了验证，验证结果表明，该方法可以快速

评估 APU 任意地面工况下排气引射器的主流出口静压和

总压、次流流量、次流出口总压等参数，且计算精度满足工

程使用要求，大大提高了评估效率，具有较高的工程应用

价值。

1 评估方法
1.1 速度系数比

引射比 M（次流流量 ms 与主流流量 mp 之比）是衡量排

气引射器引射能力的重要指标[1-2,12-17]。文献[1]和文献[2]

表明，当排气引射器结构几何参数确定后，次流总温T ∗s 与

主流总温 T ∗p 、排气引射器出口静压、次流总压对引射比 M

均有影响，其中，文献[1]用
T ∗s
T ∗p

对引射比进行了修正，并探
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讨了
T ∗s
T ∗p

对引射比的影响。

对于结构几何参数确定的排气引射器，在给定次流入

口和排气引射器出口边界条件下，整个次流的气动参数随

主流的速度和温度变化而改变，且存在唯一对应关系，因此

本文采用速度系数比β指标来描述这一引射特性

β = λs /λp = f1 ( λp ) （1）

式中，λs 为次流速度系数，λp 为主流速度系数。

1.2 评估方法的理论依据

APU 系统在地面工作时，当环境压力 p0、温度 T0 以及

APU 工况（引气或电功率输出）确定后，主流流量 mp 和总温

T ∗p 是已知的。基于主流与次流出口静压相等[1-2]的假设，根据

流量计算公式可将主流流量 mp的计算公式改写成如下形式

mp= 
k
R ( )2

k + 1

k + 1
k -1

q ( λp ) p*
s π ( λs )Ap

π ( λp ) T *
p

（2）

式中，k 为比热比，R 为气体常数， q ( λ ) 为流量函数，π ( λ ) 为

气动函数。p*
s 为总压，T ∗ 为总温，λ为速度系数。

由文献[1]中的次流通风特性方程可得出如下关系式

p0 -p∗
s = CK

k
k + 1

p∗
s λ

2
s ε ( λs ) （3）

式中，CK 为次流损失系数，ε ( λ ) 为气动函数。

由式（3）可将次流总压损失σs 写成如下形式

σs =
p0 -p∗

s

p0

= CK

k
k + 1

λ2
s ε ( λs ) (1 -σs ) （4）

对于结构几何参数确定的排气引射器，CK 是常数，次

流总压损失 σs 仅是 λs 的函数，因此可进一步将 σs 写成如下

形式

σs = f2 ( λs ) （5）

式（1）、式（2）和式（5）中涉及的 mp、T ∗p 、λp、λs、P ∗
s 和 P0 这

6 个变量中，只有 λp、λs 和 p∗
s 是未知量，因此只要获得 f1( λp )

和 f2( λs )函数，通过联合求解上述三个方程式就可求出未知

参数，进而可获得次流流量和主流出口静压等参数。

1.3 评估方法和流程

本文评估方法如下：（1）主流马赫数在 0.1～0.5 范围

内，选取典型工况通过 CFD 仿真分析计算排气引射器的性

能数据（建议选取不少于 4 个典型工况）。（2）根据典型工况

的性能数据捕获速度系数比β与主流速度系数 λp 的函数关

系 f1( λp )，以及次流总压损失σs 与次流速度系数 λs 的函数关

系 f2( λs )（本文采用最小二乘法）。（3）根据式（1）、式（2）和式

（5），求解不同工况下的 λp、λs 和 p∗s，并计算主流出口静压和

次流流量 ms等参数。评估流程如图 1 所示。

2 方法验证
为了验证本文评估方法的合理性和准确性，本文选用

的是在 MA700 飞机 APU 系统三维模型的基础上进行了简

化处理的计算模型（见图 2），其中，APU 舱型面为 MA700 飞

机尾椎型面，APU 尾喷口（主流出口）半径为 120mm，APU

排气管等直段半径为 165mm。

计算模型的网格划分利用 ICEM CFD 软件的结构化网

格进行划分，在 APU 舱出口和主流出口位置区域进行了网

格加密以保证计算精度，如图 3 所示。

文献[11]分别采用 4 种湍流模型对某波瓣混合器进行了

CFD 仿真分析，并与试验结果进行了对比分析，分析表明

Realizable k- ε湍流模型与试验结果吻合最好，精度最高。所

以本文在 CFD 仿真分析中采用 Realizable k- ε湍流模型，主

流进口采用流量进口+温度边界条件，进气外场采用压力进
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图 1　排气引射器性能快速评估流程

Fig.1　Flow chart of rapid evaluation method of

exhaust ejector                             
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图 2　计算模型

Fig.2　Model of calculation example
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口+温度边界条件，排气外场采用压力出口+温度边界条件，

壁面采用无滑移标准壁面边界条件。为了提高计算精度，连

续方程、能量方程、湍流动能方程以及湍流耗散率方程均采

用二阶迎风差分格式，流动和压力耦合采用 SIMPLE（semi-

implicit method for pressure linked equations）算法。

2.1 典型工况下的 CFD 仿真分析

本文在选取典型工况时，仅改变主流流量，环境压力和

温度以及主流温度等其他条件均保持恒定，最终在 2～

12kg/s 的主流流量范围内选取 6 种典型工况，采用 CFD 仿

真分析对 6 种典型工况下计算模型的引射性能进行了分析

计算，结果见表 1。

本文采用最小二乘法对表 1 中速度系数比 β与主流速

度系数λp 进行拟合，获得β与λp 之间的函数关系为

β = 0.01521λ2
p + 0.00511λp + 0.18344

本文采用最小二乘法对表 1 中次流总压损失σs 和次流

速度系数λs 进行拟合，获得σs 与λs 之间的函数关系为

σs = - 208.7662λ3
s + 269.2439λ2

s -0.2021λs

2.2 评估方法验证

2.2.1 验证工况下的性能计算

为了尽可能得到不同环境条件和 APU 工况下本文评估

方法的最大计算误差，本文结合 MA700 飞机 APU 系统地面

工作包线（环境高度：0～4.5km，温度：-55℃～ISA+40℃），

在 1.2～8.4kg/s 的主流流量范围内，主流总温在 525～900K

范围内，组合选取了 9 种验证工况，分别采用本文评估方法

和 CFD 仿真分析对计算模型的引射性能进行计算，其中，

本 文 评 估 方 法 的 计 算 结 果 见 表 2；CFD 仿 真 分 析 结 果

见表 3。

2.2.2 评估方法可行性分析

本文根据表 1 和表 3 中相关 CFD 仿真分析结果，给出

了典型工况和验证工况下速度系数比β随主流速度系数 λp

的变化图（见图 4），引射比 M 随主流流量 mp的变化图（见图

5），以及次流总压损失σs 随次流速度系数 λs 的变化图（见图

6）。图 4 和图 5 表明，与引射比 M 相比，速度系数比 β分散

表2 验证工况下本文评估方法的计算结果

Table 2 Calculation results of rapid evaluation method under verified working conditions

工况点

P1

P2

P3

P4

P5

P6

P7

P8

P9

环境条件

H/km

0

0

0

0

2

2

4

4

4

温度/K

288.15

288.15

288.15

288.15

315.15

218.15

262.15

262.15

262.15

主流入口

流量/（kg/s）

3.04

8.4

2.2

6

4

3.6

1.2

2.4

3.4

总温/K

590.15

590.15

879.15

879.15

525.15

900.15

740.15

740.15

740.15

次流出口（APU 舱出口）

流量/（kg/s）

0.7122

1.9221

0.6292

1.6887

0.8421

1.1888

0.3302

0.6584

0.9262

λs

0.0468

0.1318

0.0412

0.1144

0.0744

0.0880

0.0339

0.0682

0.0973

σs /%

0.5577

4.1710

0.4351

3.1876

1.3896

1.9229

0.2940

1.1737

2.3386

主流出口（APU 尾喷口）

静压/Pa

100631.5

96118.7

100784.1

97348.5

78143.4

77621.0

61437.6

60770.9

59885.9

总压/Pa

104442.8

127209.3

103751.3

120540.7

85737.0

88265.4

62656.0

65719.7

70028.1

λp

0.2518

0.6795

0.2226

0.5961

0.3961

0.4651

0.1832

0.3643

0.5122

β

0.1857

0.1939

0.1853

0.1919

0.1879

0.1891

0.1849

0.1873

0.1900

表1 典型工况下CFD仿真分析结果

Table 1 Results of CFD method under typical working conditions

环境条件

H/km

0

0

0

0

0

0

温度/K

288.15

288.15

288.15

288.15

288.15

288.15

主流入口

流量/（kg/s）

2

4

6

8

10

12

总温/K

288.15

288.15

288.15

288.15

288.15

288.15

次流出口（APU 舱出口）

总温/K

288.14

288.13

288.11

288.08

288.05

288.02

流速/（m/s）

6.642

13.345

20.099

26.920

33.804

40.770

λs

0.0214

0.0430

0.0647

0.0867

0.1088

0.1313

总压/Pa

101206.0

100847.7

100253.4

99430.3

98385.9

97130.5

σs /%

0.1174

0.4710

1.0575

1.8699

2.9007

4.1396

主流出口（APU 尾喷口）

总温/K

288.15

288.15

288.15

288.15

288.15

288.15

流速/（m/s）

36.067

71.950

107.472

142.471

176.798

210.321

λp

0.1161

0.2316

0.3460

0.4586

0.5691

0.6770

β

0.1842

0.1855

0.1870

0.1890

0.1912

0.1939

����

APU���
���

���

����

图 3　计算模型局部网格划分

Fig.3　Partial mesh of calculation model
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性较小，能更真实地反映出不同环境条件下次流气动参数

随主流气动参数变化的规律。图 6 表明，文献[1]中的次流

通风特性方程适用于 APU 舱冷却用排气引射器的次流总

压计算，本文仅用次流速度系数 λs 计算次流总压损失 σs 以

及用最小二乘法拟合两者之间的函数关系是合理可行的，

而且具有较高的精度，可满足工程使用要求。

2.2.3 计算误差分析

与 9 种验证工况下的 CFD 仿真分析结果（见表 3）相比，

本文评估方法的计算误差较小，相关参数的计算误差如下：

（1）主流出口静压绝对误差不超过 127.5Pa，相对误差不超

过 0.133%（工况 P2）；（2）主流出口总压的绝对误差不超过

153.6Pa，相对误差不超过 0.174%（工况 P6）；（3）次流流量的

绝对误差不超过 0.0469kg/s，相对误差不超过 2.382%（工况

P2）；（4）次流出口总压的绝对误差不超过 254.4Pa，相对误

差不超过 0.263%（工况 P2）。

综上，本文评估方法具有较高的计算精度，最大相对误

差不超过 2.382%，可以用该方法替代 CFD 仿真方法评估整

个 APU 系统地面工作包线范围内的排气引射器性能。

表3 验证工况下CFD仿真分析结果

Table 3 Calculation results of CFD method under verified working conditions

工况点

P1

P2

P3

P4

P5

P6

P7

P8

P9

环境条件

H/km

0

0

0

0

2

2

4

4

4

温度/K

288.15

288.15

288.15

288.15

315.15

218.15

262.15

262.15

262.15

主流入口

流量/（kg/s）

3.04

8.4

2.2

6

4

3.6

1.2

2.4

3.4

总温/K

590.15

590.15

879.15

879.15

525.15

900.15

740.15

740.15

740.15

次流出口（APU 舱出口）

流量/（kg/s）

0.7290

1.9690

0.6349

1.7056

0.8593

1.1740

0.3342

0.6666

0.9388

λs

0.0482

0.1360

0.0418

0.1161

0.0763

0.0872

0.0344

0.0694

0.0991

静压/Pa

100596.2

95797.6

100769.9

97222.3

78072.4

77648.7

61430.2

60739.6

59814.2

总压/Pa

100733.7

96844.3

100873.1

97995.9

78339.4

77995.8

61472.8

60911.3

60160.2

σs /%

0.5836

4.4221

0.4460

3.2856

1.4611

1.8934

0.3035

1.2143

2.4323

主流出口（APU 尾喷口）

静压/Pa

100622.0

95991.2

100791.8

97381.3

78121.1

77728.6

61439.4

60775.2

59885.2

总压/Pa

104454.2

127293.1

103776.2

120693.0

85757.4

88419.0

62666.0

65753.2

70087.6

λp

0.2518

0.6800

0.2226

0.5958

0.3962

0.4645

0.1833

0.3643

0.5121

β

0.1913

0.1999

0.1877

0.1949

0.1925

0.1876

0.1877

0.1904

0.1936

����CFD��
����CFD��

��	����

λp

β

0.21

0.20

0.19

0.18

0.17

0.16

0.15
0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.80.7

图 4　速度系数比β随主流速度系数λp的变化

Fig.4　Velocity coefficient ratio β versus λp
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图 5　引射比 M 随主流速度系数 mp的变化

Fig.5　Variation of M with different mp
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图 6　总压损失σs随次流速度系数λs的变化

Fig.6　Total pressure loss σs versus λs
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3 结论
本文提出了一种速度系数比 β参数，建立了辅助动力

舱冷却用排气引射器性能快速评估方法，并通过 9 种验证

工况下的 CFD 仿真分析对该方法的合理性和准确性进行

了验证，验证结果表明，与引射比 M 相比，速度系数比 β分

散性较小，能真实地反映出不同环境条件下次流气动参数

随主流气动参数变化的规律；次流通风特性方程适用于

APU 舱冷却用排气引射器的次流总压计算；本文评估方法

具有较高的计算精度，最大相对误差不超过 2.382%，大大

提高了评估效率，可用于整个 APU 系统地面工作包线范围

内排气引射器引射性能的评估，具有较高的工程应用价值。
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Rapid Evaluation Method for Pumping Performance of Exhaust Ejector Used in 
APU Compartment Cooling

Gao　Peng， Wang　Daijun， Zhou　Hong， Ma　Shuangchao

AVIC The First Aircraft Institute， Xi’an 710089， China

Abstract: In the process of aircraft auxiliary power unit system design and development,only test method and CFD 

method could be used for getting the pumping performance of exhaust ejector, which needs mass time and costs.

therefore, the pumping performance of exhaust ejector in all kinds of APU working conditions on the ground can not 

be getted. In this paper, the velocity coefficient ratio β is presented, and a rapid evaluation method for pumping 

performance of exhaust ejector used in APU compartment cooling is established. By comparing with CFD results, the 

contrastive result demonstrate that this method is correct and accurate. This method can evaluate pumping 

performance rapidly when APU works at all kinds of working conditions on the ground, such as the static pressure and 

total pressure of primary flow outlet, the secondary mass flow, and the total pressure of secondary flow outlet. This 

method can maintain evaluation accuracy within 2.382% to meet the engineering design requirements and improve 

evaluation efficiency greatly. It is significant for engineering applications.

Key Words: auxiliary power unit; exhaust ejector; velocity coefficient; total pressure loss; pumping performance
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