
第 １０卷第 ４期 空 　军 　工 　程 　大 　学 　学 　报（自然科学版） Vol ．１０ No ．４
２００９年 ８月 JOURNAL OF AIR FORCE ENGINEERING UNIVERSITY（NATURAL SCIENCE EDIT ION ） Aug ．２００９
倡 栘

反压对超燃冲压发动机隔离段内流场的影响

冯锦虎 ，　高 　峰 ，　刘 　华 ，　李敏剑
（空军工程大学 　导弹学院 ，陕西 　三原 　 ７１３８００）

摘 　要 ：结合燃烧室工作稳定性的问题 ，采用 FLUENT６畅２软件对轴对称等截面隔离段的内流
场进行了数值模拟 ，分析了当来流马赫数 Ma＝ ２时通过改变反压条件来研究其对不同长高比

等截面隔离段激波串起始位置 、结构以及性能的影响 。结果表明 ：反压对隔离段内的激波串具

有“前传”模式 ，促使激波串结构复杂和隔离段出口畸变度降低 ；隔离段长高比对反压与激波串

的起始位置之间的关系有非常大的影响 ，当长高比不是非常大（５ ＜ L／D ＜ ９畅６６７）时 ，激波串起

始位置与反压呈线性关系 ，且变化快慢与长高比成正比 ，当长高比超过此范围后 ，线性关系不再

成立 。
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隔离段是超燃冲压发动机的一个重要组成部分 ，它能够抵抗燃烧室和进气道间的相互干扰 ，支持燃烧室

内的较高反压 ，并为进气道提供一个较宽的马赫数工作范围 。诸多参数影响着激波串的起始位置 、长度以及

隔离段的性能 ，其中隔离段的出口反压是必须考虑的因素之一［１ － ２］
。当发动机工作后 ，燃烧室内的压力会不

断变化 ，反压的变化又会导致隔离段内激波形态的变化 ，进而会影响到工作模态的转换 。人们对激波与附面

层相互干扰现象作了大量的理论与实验研究［３ － ６］
，这些研究表明激波与附面层的相互干扰对整个流场的影

响非常重要 。总的来说 ，激波串的产生和发展以及激波／附面层相互干扰现象都是极为复杂的 ，而逆压梯

度［７］的存在导致隔离段内流场的复杂特征 。

国内外学者对隔离段作了不少研究［８ － １０］
，基本都是以隔离段单独定性开展研究 ，而结合燃烧室工作稳

定性的工作进行得很少 。本文主要通过对轴对称等直圆隔离段的流场进行数值模拟 ，研究不同反压条件对

不同长高比隔离段激波串起始位置 、长度和性能的影响规律 。

１ 　数值计算方法

由于流场的对称性 ，本文计算区域取整个隔离段流场的 １／２ 。隔离段入口设置为压力入口边界条件 ，隔

离段出口设置为压力出口边界条件 ，隔离段壁面设置为绝热无滑移壁面 ，隔离段中心对称面设置为轴对称 。

计算采用二阶隐式耦合求解 ，湍流模型采用 S － A 湍流模型 ，并使得壁面网格 y ＋
＞ ３０或 y ＋

≈ １ 。试验条件

为 ：总压 p０ ＝ １２４ １００ Pa ，静压 Pin ＝ １５ ８６０ Pa ，总温 T０ ＝ ３００ K ，出口压比 Pb ／Pin ＝ ３畅８５ 。计算收敛判据为 ：

各项残差值下降到 １ × １０
－ ３以下且不再变化 ，进出口流量差在 １ × １０

－ ４ kg／s以下 。数值模拟算例见表 １ 。 D
为隔离段直径 ，L／D为隔离段长度与直径的比值 ，Pb ／Pin为隔离段出口反压与入口静压的比值 。
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表 １ 　实验算例（D ＝ ５０畅８ mm）
Tab畅１ 　 Experiment case（D ＝ ５０畅８ mm）

Case １ &２ J３ n４ 拻５ 抖６ 谮７ �８ #９ G１０ 倐１１ Ζ１２

L／D ６ &６ J６ n８ 拻８ 抖８ 谮１０  １０ :１０ ^１２ 倐１２ Ζ１２

Pb ／Pin ２ �眄畅５ ３   畅０ ４ @5畅０ ２ dY畅５ ３ 垐}畅０ ４ �　畅０ ２ 蜒破畅５ ３ 貂觋畅０ ４   畅０ ２ =2畅５ ３ aV畅０ ４ 厖z畅０

网格 ２２０ × ５４ 栽２９３ × ５４ A３６７ × ５４ �４４０ × ５４

２ 　数值模拟结果与分析

2畅1 　相同长高比条件下隔离段抗反压能力研究
本节选取长高比 L／D ＝ ８的隔离段进行了数值模拟 ，并以经过正激波前后压力比 π ＝ １ ＋ ２γ（M２

m － １）／

（γ＋ １）作为最大升压比的界定［１１］
，其中 γ为比热比 ，Mm 为来流马赫数 。

２畅１畅１ 　反压影响的前传模式

图 １给出了 Pb ／Pin分别为 ２畅５ 、３ 、４时的壁面静压分布图 ，X／D为距离隔离段入口的距离与隔离段直径
的比值 ，Pw ／Pin为壁面静压与隔离段进口静压的比值 。从图 １可以看出 ，当 Pb ／Pin ＝ ２畅５时 ，在附面层／激波

串干扰下形成了第一道斜激波 ，但没有完全进入隔离段内 ，激波前缘位于 X／D ＝ ７畅３０处 ；当 Pb ／Pin ＝ ３时 ，

激波串完全进入隔离段内 ，波前缘位于 X／D ＝ ６畅４９ ；当 Pb ／Pin ＝ ４时 ，激波串的起始位置已经发展到了 X／D
＝ ３畅１２ 。通过分析 ３个反压下的激波位置可知 ：随着反压的增大 ，激波串的起始位置越来越靠前［１２］

。

２畅１畅２ 　反压对隔离段激波串结构的影响

图 ２给出了 Pb ／Pin分别为 ２畅５ 、３ 、４时的中心轴线静压分布图 ，Ps ／Pin为中心线静压与隔离段进口静压
的比值 。当 Pb ／Pin ＝ ２畅５时 ，隔离段内产生了激波串 ，本文捕捉到第一道激波串 ，其纵向跨度较大 ，强度较

强 ，为交叉激波或正激波 ；当 Pb ／Pin ＝ ３时 ，激波串／附面层的干扰导致附面层压力梯度变化剧烈 ，高负荷的

强度最终导致附面层发生分离 ，并对工质形成了向前膨胀 、向后压缩的作用 ，使得中心区域形成了膨胀 －压

缩 －再膨胀 －再压缩 ⋯的工质挤压过程 ；当 Pb ／Pin ＝ ４时 ，完整的激波串结构形成 ，实验最多捕捉到了 ３道

激波 ，其结构类似于 Pb ／Pin ＝ ３的情况 ，即 ：横向间距沿出口方向变大 ，纵向跨度减小 ，激波串强度减弱 。

２畅１畅３ 　反压对隔离段出口畸变度的影响

为了更好地确定燃烧室工作所需的工况特征 ，本文给出 Pb ／Pin分别为 ２畅５ 、３ 、４时隔离段的出口马赫数

分布图（见图 ３） ，Dy 为隔离段出口位置 。当 Pb ／Pin ＝ ４时 ，隔离段出口工况全部为亚声速气流 ，此时燃烧室

工作模态为亚声速燃烧模态 ；当 Pb ／Pin ＝ ２畅５和 Pb ／Pin ＝ ３时 ，隔离段出口工况为亚声速与超声速混合的流

态 ，此时燃烧室工作模态为双模态 。运用隔离段出口畸变度公式 ：

k ＝
１
A∫

M
MCA
dAPAA （１）

式中 ：MCA为轴向流量平均马赫数 ；PAA为面积平均静压 ，A 为隔离段横截面积 。对比计算隔离段出口工况可

知 ：随着反压的增大 ，伪激波串的托尾段逐渐拉长 ，隔离段出口畸变度随之降低 ，使得燃烧室工作较稳定 。

图 １ 　 L／D ＝ ８时壁面静压分布图

Fig ．１ 　 Static pressure distribution
at L／D ＝ ８ of the wall

图 ２ 　 L／D ＝ ８ 时中心轴线静压分布图

Fig ．２ 　 Static pressure dist ribution
at L／D ＝ ８ of the axis

图 ３ 　 隔离段出口马赫数分布图

Fig ．３ 　 Mach number dist ribution
of the isolator inlet
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2畅2 　不同长高比条件下隔离段抗反压能力的研究
根据正激波理论 ，在 γ＝ １畅４ ，来流马赫数 Ma＝ ２的情况下 ，波后压强与波前压强之比为 ４畅５００ ，但实际

上隔离段能承受的最大反压往往达不到这个理论值 ，因此本文采用 Pb ／Pin ＝ ３和 Pb ／Pin ＝ ４ ，来研究长高比

对隔离段内流场的影响 。

２畅２畅１ 　反压 、长高比对激波串起始位置的影响

图 ４为 Pb ／Pin ＝ ３和 Pb ／Pin ＝ ４条件下的壁面静压分布图 。从中可以看出 ，随着反压的增大 ，激波串起

始位置不断向入口方向移动 。根据反压对工质影响的“前传”模式 ，此时相当于增加的反压不断将激波串“推

向”入口处 。

　 　 为了更清晰地分析反压与激波串起始位置的关

系 ，表 ２给出了 ４种不同长高比隔离段 X／D与 Pb ／Pin
的关系 。 参考文献可知 ，对于长高比 ５ ＜ L／D ＜

９畅６６７
［１１ ，１３］的隔离段 ，其激波串起始位置与反压比有

一定的线性关系 ，即 X／L ＝ － Pb ／κPin ＋ C ，并且 κL／D
的值比较接近于同一常数 M ，本文 M值大约为 κL ／D
＝ ２畅４８ ，X／L为距离隔离段入口的距离与隔离段长度
的比值 ，κ为定义比例系数 ，C为常数 。 推导 κL／D ≈

M变为 １／κ≈ １／M L／D 可知 ，隔离段激波串起始

位置变化快慢 － １／κ是按照一定的比例系数 L ／D进
行 ，即有 ：XD／L２

＝ C 。

２畅２ ．２ 　长高比对激波串结构和隔离段性能的影响

　 　图 ５给出了 Pb ／Pin ＝ ４时不同长高比情况下的中

心轴线静压分布图 ，当 L／D ＝ ６时 ，形成了 ２道激波 ，

第一道激波纵向跨度较大 ，说明激波强度较大 ，形成了

交叉激波或者强正激波 ，横向间距沿出口方向变宽 ；当

L／D ＝ ８时 ，隔离段激波串纵向跨度减小 ，激波强度相

对减弱 ；当 L／D ＝ １０和 L／D ＝ １２时 ，压缩波和膨胀波

在核心流处汇合 ，出现了多道交叉激波的出现 ，实验共

捕捉到了 ４道激波 ，其结构相对复杂 ，相邻激波纵向跨

度变化幅度不大 。

　 　总压恢复系数是一个衡量隔离段设计优劣性的关

键参数 ，其定义为 ：

Pt

P０
＝
∫Aρ

V PtdA
∫A ρ

V P０ dA （２）

式中 ：Pt 为某一截面总压 ；P０ 为隔离段入口总压 ；A
为隔离段横截面积 。多数实验和仿真算例都对其做了

重点分析［１０］
，因此本文给出了 Pb ／Pin ＝ ４时不同长高

比隔离段的总压恢复系数 ，如表 ３所示 。可以看出 ，随

着隔离段长高比的不断增大 ，总压恢复系数也随之越

来越小 。分析原因可知 ，随着隔离段长高比的增加 ，湍

流附面层内参与逆流工质的比例增加 ，在相互摩擦的

作用下产生热量 ，降低了流体的总势能 ，导致总压恢复

系数降低 。这一特征反映出 ：在满足进气道气动和冲

压发动机燃烧室稳定工作的同时 ，应尽可能地缩短设

计隔离段尺寸 。

表 ２ 　隔离段的 κK／D值
Tab畅２ 　 κK／D of isolators

Pb ／Pin
L／D

６ 腚８ 　１０ n１２

３ 祆０ 弿剟畅７６８ ０ E:畅８０６ ０ �痧畅８３８ ０ 北Ζ畅８６１

４ 祆０ 弿剟畅３６７ ０ E:畅４０１ ０ �痧畅４５８ ０ 北Ζ畅４４０

κK ／D ２ Ζ洓畅４９ ２ \Q畅４７ ２   畅６３ ２ 热浇畅３８

４ 　 Pb ／Pin ＝ ３ 和 Pb ／Pin ＝ ４ 时壁面静压分布

Fig ．４ 　 Static pressure dist ribution at
Pb ／Pin ＝ ３ and Pb ／Pin ＝ ４ of the w all

图 ５ 　 Pb ／Pin ＝ ４ 时中心轴线静压分布

g ．５ 　 Static pressure dist ribution at Pb ／Pin ＝ ３ of axis
表 ３ 　总压恢复系数

Tab ．３ 　 Total pressure recovery coefficient
L／D ６ ⅱ８ X１０ %１２

σ ０ F;畅７３２ ０ �耨畅７２２ ０ 膊Ё畅７０９ ０ h]畅６９９
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３ 　结论

１）反压对激波串有“前传”模式 ，即随着反压的增大 ，激波串的位置向隔离段入口方向移动 ；

２）隔离段内激波串横向间距沿出口方向变大 ，纵向跨度减小 ，激波强度减弱 ；

３）在长高比一定的条件下 ，随着反压的增大 ，伪激波串的托尾段逐步拉长 ，隔离段出口畸变度降低 ，从而

使得燃烧室的工作更加安全而稳定 ；

４）激波串起始位置与反压比有一定的线性关系 ，即 X／L ＝ － Pb ／κPin ＋ C ，且 κK／D的值比较接近于同
一常数 M ，本文 M值大约为 κK ／D ＝ ２畅４８ ；

５）隔离段长高比对相同的升压比引起激波串起始位置向前移动距离的变化快慢有一定的影响 。当隔离

段长高比较小时 ，相同的升压比引起激波串起始位置向前移动距离较小 ，反之亦然 ；

６）在反压比一定的条件下 ，随着隔离段长高比的不断增大 ，总压恢复系数有减小的趋势 。

本文计算结果已经能够从定性和定量的角度说明隔离段的流动特征和性能 ，但在附面层动量厚度方面 ，

还需要进一步开展更针对性的计算 ，以除去各类假设带来的不确定性 。
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