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不同反压下椭圆形隔离段流场特征与气动性能

王卫星, 李 � 博, 郭荣伟

(南京航空航天大学 能源与动力学院 内流研究中心, 南京 210016)

摘 � � � 要: 在反压条件下,对椭圆形等直隔离段进行了全三维数值仿真研究.结果表明: 在对称的几何条

件和边界条件以及均匀来流条件下, 当来流马赫数较小时, 流场与激波串结构基本对称; 当来流马赫数较大

(大于 2)时, 流场与激波串结构出现明显不对称现象, 并且随着来流马赫数增大, 这种不对称现象加剧.椭圆

形隔离段抗反压能力随着长短半轴比减小逐渐增强, 出口马赫数和温升比基本不受长短半轴比影响.不同来

流马赫数下,当隔离段承受最大反压时, 出口马赫数变化不大.
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Flow characteristic and aerodynamic performance in elliptic

shape isolator at different back pressures
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Abstract: Elliptic shape iso lato rs under back pressure w ere studied w ith 3�D CFD ( com�
putat ional f luid dynam ics) calculat ion. The results show that the shock train str ucture and

the f low characterist ic are symmetrical g enerally w hen the upst ream M ach number is low un�
der symmetrical f ree�st ream and geometry, but the shock train st ructure and the flow char ac�
terist ic become unsymmetrical obv iously w hen the upstr eam Mach number is too high. As

the rat io of major ax is to minor ax is decreases, the ellipt ic shape isolator� s ability to support

back pressure becomes bet ter, but the M ach number and temperature of the iso lator outlet

ar e independent of the rat io of major axis to minor axis. As the upstr eam M ach number in�
creases, the M ach number of out let varies litt le once reaching max imum back pressure.

Key words: shock train, ellipt ic shape isolator; hypersonic inlet; numerical simulat ion;

back pr essure characterist ic

� � 隔离段是高超声速进气道不可或缺的关键部

件,它是进气道与燃烧室之间的气动热力缓冲段.

目前国内外对二元式和侧压式等矩形截面出口的

高超声速进气道开展了大量的数值仿真和风洞试

验研究.相应地,隔离段的研究工作也多集中在与

矩形截面出口高超声速进气道匹配的矩形截面隔

离段上,获得了宽高比
[ 1]
、长高比

[ 2]
、扩张角

[ 2�3]
以

及来流条件[ 2, 4�5]等因素对隔离段性能的影响.

近年来,随着设计水平以及认识水平的提高,

出现了一些新型、新概念的三维压缩的高超声速

进气道,并针对这些具有复杂三维型面的高超声

速进气道开展了数值仿真以及风洞试验研究, 比

如美国 NASA Lang ley 研究中心的 Smart M K

等
[ 6�8]
提出的矩形进口椭圆形出口的方转椭圆进
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气道、南京航空航天大学的尤延铖 [ 9]研究的内乘

波式进气道、Walsh 等 [ 10] 研究的 Busemann 进

气道.

三维设计的高超声速进气道出口截面不再局

限于矩形,可以采用圆形、椭圆形以及非常规的出

口截面形状,如图 1所示,这就需要对非矩形截面

的隔离段开展研究. 另外,隔离段和燃烧室的质量

也是一个要考虑的问题, 隔离段和燃烧室过长、圆

周面积过大,不但会增加其质量,还会增加气流的

摩擦阻力和损失. 文献[ 6�8]中提到,圆形或椭圆

形燃烧室在结构强度、减小黏性影响、消除角涡流

动、减小壁面摩擦力、减小热损失和减小自身质量

等方面较矩形燃烧室更具优势. 所以有必要对圆

形和椭圆形隔离段开展研究工作.

图 1 � 三维内乘波式进气道示意图

Fig . 1 � Internal w aver ider�der ived hypersonic inlet

本研究中心提出的内乘波式高超声速进气道

获得了国家自然科学基金资助, 已开展了数值仿

真以及试验研究[ 9, 11�13] , 其出口截面初步选定为

椭圆形,作为其配套和后续研究,本文采用数值仿

真的方法对反压条件下长短半轴比不同的椭圆形

隔离段的流场特征和气动性能开展了研究工作.

1 � 物理模型、网格及计算条件

作为研究的第一步, 同时出于参数化研究的

需要,本文把椭圆形隔离段从工程实际中复杂的

上下游几何条件以及流动条件中孤立出来,单独

进行研究,直接给定进出口条件.

为了便于对比分析, 本文所研究的隔离段为

等直隔离段,隔离段横截面面积以及长度相同,只

改变其长短半轴比 E, 并且隔离段长度足够长.图

2给出了隔离段横截面的网格图. 表 1 给出了长

短半轴比分别为 E= 1. 0, 1. 5, 2. 0, 2. 5椭圆形隔

离段的尺寸.表 2给出了来流参数, 均匀来流,进

口附面层厚度为零, 来流参数参照前期所研究的

内乘波式高超声速进气道的出口性能参数.

表 1� 隔离段尺寸

Table 1� Size of isolators

隔离段 长半轴/ m 短半轴/ m 长度/ m

E= 1. 0 0. 02 0. 02 0. 54

E= 1. 5 0. 024 5 0. 0163 0. 54

E= 2. 0 0. 028 2 0. 0141 0. 54

E= 2. 5 0. 031 6 0. 012 65 0. 54

表 2 � 来流参数

Table 2� Flow parameters at the entrance

来流

马赫数

来流

静压/ P a

来流

静温/ K

单位长度

雷诺数/ 106

Ma0= 2. 0 141 792. 0 1011. 3 14. 00

Ma0= 2. 5 93069. 2 809. 0 14. 97

Ma0= 3. 0 57597. 8 650. 1 14. 43

利用南京航空航天大学自主开发的 NAPA

软件采用并行计算对图 2所示隔离段进行全三维

流场黏性 Navier�Stokes方程数值求解.时间上采

用时间相关法推进求解,空间上采用有限体积法

离散, 空间通量计算采用 2 阶精度的 AU SM+

( advection upst ream split t ing method + )格式.

考虑到高温效应, 采用了考虑变比热容的热完全

气体模型. 湍流模型采用最新改进的 Baldw in/

Lomax 湍流模型 [ 14] .

图 2� 隔离段横截面及其网格示意图

F ig . 2� Cross section and mesh

2 � 结果分析

2. 1 � 软件校验

为了校验软件的可信度, 本文与 Carr oll在文

献[ 15]中所给出的试验结果进行了对比,矩形隔

离段的几何参数和来流条件均依据 Car roll的试

验设置. �
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图 3给出了 Ma0 = 1. 61, �/ h= 0. 32时试验

得到的纹影图与计算得到的密度等值图.从图可

以看出前三道激波的形态和位置计算与试验结果

均吻合较好.图 4给出了 Ma0 = 2. 45, �/ h= 0. 26

时试验、计算结果的对比, 不难发现, 即便在对称

的几何条件和边界条件下,计算结果依然有强烈

的非对称性,这与试验结果一致.以上两个校验算

例,证实本文采用的计算方法是可行的,计算结果

是可信的.

图 3 � Ma0= 1. 61, �/ h= 0. 32 时计算密度等值图谱

与 Car ro ll试验纹影照片对比图

Fig . 3 � Comparison o f computational and experimental

results w hile Ma0= 1. 61, �/ h= 0. 32

图 4 � Ma0= 2. 45, �/ h= 0. 26 时计算压力等值图谱

与 Car ro ll试验纹影照片对比图

Fig . 4 � Comparison o f computational and experimental

results w hile Ma0= 2. 45, �/ h= 0. 26

2. 2 � 反压条件下椭圆形隔离段的激波形态

图 5给出了反压条件下 E= 2. 5 隔离段在

Ma0 = 2. 0, 2. 58倍反压下第一道激波的形态, 可

以看出激波波面呈元宝状,长轴两端波根前伸,文

献[ 13]试验中得到相同的结论. 图 6 给出了轴向

速度 U= - 1m/ s的等速度面图,用以表征分离包

的分布以及大小,可以看出,在长轴两端存在大的

气流分离,短轴两端气流分离较小,分析认为这是

由于长轴两端曲率较大, 附面层发展较快,同一轴

向位置附面层较厚引起的,分离基本对称分布.从

图 7对称面马赫数分布图谱上可以更为清晰的看

出,Ma0= 2. 0时流场以及激波串均具有较高的

对称性,并且在激波的中部存在马赫盘,马赫盘后

存在速度滑流面.

图 5 � E= 2. 5 隔离段, Ma0= 2. 0 时激波串

Fig. 5� Shock train in E= 2. 5 while Ma0= 2. 0

图 6 � E= 2. 5 隔离段, Ma0= 2. 0 时气流分离区

F ig. 6� F low separation reg ion in E= 2. 5 w hile Ma0= 2. 0

图 7� E= 2. 5 隔离段, Ma0= 2. 0 时对称面马赫数分布

F ig. 7� Mach number contour s at plane o f symmetry of

E= 2. 5 while Ma0= 2. 0
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图 8、图 9分别给出了反压条件下 E= 2. 5隔

离段在 Ma0 = 2. 5, 4. 11倍反压下的激波形态和

气流分离的分布情况, 可以看出激波形态表现出

明显的非对称性, 长轴两端气流分离的大小也不

相等.图 10给出了对称面马赫数分布图谱,从图

10( a)可以看出激波串结构在短轴方向上具有较

高的对称性,而从图 10( b)则可以看出激波串结

构以及流场在长轴方向上表现出很强的非对称

性.研究还发现, 发生非对称现象时, 激波在长轴

方向上的偏移方向带有随机性.

图 8 � E= 2. 5 隔离段, Ma0= 2. 5 时激波串

Fig. 8 � Shock train in E= 2. 5 while Ma0= 2. 5

图 9 � E= 2. 5 隔离段, Ma0= 2. 5 时气流分离区

F ig . 9 � Flow separat ion reg ion in E= 2. 5

while Ma0= 2. 5

图 10� E = 2. 5 隔离段, Ma0= 2. 5 时对称面马赫数分布

Fig . 10� M ach number contours at plane of symmetr y of

E= 2. 5 w hile Ma0= 2. 5

由此可以总结得到: 在均匀来流条件下,对于

椭圆形隔离段当来流马赫数较小时, 激波串结构

以及流场基本对称, 当来流马赫数较大时,激波串

结构以及流场表现出明显的非对称性, 并且非对

称现象主要发生在隔离段长轴方向上.

图 11、图 12 分别给出了反压条件下圆形隔

离段在 Ma0 = 2. 0, 3. 89倍反压下激波的形态和

气流分离分布情况, 可以看出激波波面呈喇叭状,

分离区对称地分布在隔离段壁面附近, 激波结构

和流场基本对称.图 13给出了对称面马赫数分布

图谱,可以更直观的看出激波结构以及流场基本

是对称的.

图 11� E= 1. 0 隔离段, Ma0= 2. 0时激波串

Fig . 11� Shock tra in in E = 1. 0 w hile Ma0= 2. 0

图 12 � E= 1. 0 隔离段, Ma0= 2. 0时气流分离区

F ig . 12 � F low separ ation r egion in E = 1. 0

while Ma0= 2. 0

图 13� E = 1. 0 隔离段, Ma0= 2. 0 时对称面马赫数分布

Fig. 13� Mach number contours at plane of symmetr y of

E= 1. 0 while Ma0= 2. 0
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图 14、图 15 分别给出了反压条件下圆形隔

离段在 Ma0 = 2. 5, 6. 62倍反压下的激波形态和

气流分离分布情况,与 Ma0= 2. 0 时的流场对比

可以发现, 流场表现出强烈的非对称性.另外,研

究还发现对于圆形隔离段,当来流马赫数较大时,

激波偏离的方向带有随机性, 分析认为这是由于

圆形隔离段一周曲率相等,附面层发展速度相当,

同一轴向位置壁面附面层厚度基本相同,在高马

赫数来流条件和反压条件下, 壁面四周气流发生

分离导致不对称现象出现的几率相当, 带有随

机性.

以上分析可知:对于几何条件和边界条件对

称的椭圆形隔离段, 在均匀来流条件和反压条件

下,当来流马赫数较大时,隔离段流场出现明显的

非对称现象.

图 14 � E= 1. 0 隔离段,Ma0= 2. 5时激波串

F ig . 14� Shock train in E= 1. 0 while

Ma0= 2. 5

图 15� E = 1. 0 隔离段, Ma0= 2. 5 时气流分离区

F ig . 15 � Flow separ ation r egion in E = 1. 0

while Ma0= 2. 5

2. 3 � 反压条件下隔离段的性能

图 16给出了 Ma0 = 2. 0, 2. 5, 3. 0 时, E=

1. 0, 2. 5椭圆形隔离段不同反压下的激波串名义

长度,本文中激波串名义长度定义为激波串最前

端至隔离段出口的距离. 图中 �为隔离段出口流

量平均的静压与来流静压之比,以下相同.从图中

可以看出椭圆形隔离段的长短半轴比影响其抗反

压能力, 相同来流条件和相同反压条件下, E=

2. 5隔离段的激波串名义长度均大于圆形隔离段,

E= 2. 5隔离段的抗反压能力弱于圆形隔离段.此

外,还可以看出, 对于同一隔离段,来流马赫数影

响其抗反压能力,相同反压条件下,来流马赫数越

大,激波串名义长度越短,其抗反压能力越强.

图 16 � 不同反压下激波串名义长度

Fig . 16� Nom inal leng th o f shock tr ain

at differ ent back pressures

图 17、图 18分别给出了 Ma0= 2. 5时,隔离

段出口马赫数和温升比与出口反压的对应关系,

从图中明显可以看出隔离段出口马赫数和温升比

与反压满足一一对应关系,和隔离段截面形状基

本无关,出口马赫数随着反压增加逐渐减小,温升

比随着反压增加逐渐增大.

图 17� Ma0= 2. 5, 不同反压下隔离段出口马赫数

F ig . 17 � Mach number of out let at different

back pressures w hile Ma0= 2. 5
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图 18� Ma0= 2. 5, 不同反压下隔离段出口温升比

Fig. 18 � Temperature rat io o f outlet at differ ent

back pressures w hile Ma0= 2. 5

2. 4 � 马赫数特性

图 19、图 20分别给出了来流马赫数对 E=

1. 0, 2. 5隔离段最大承受压比以及最大压比下隔

离段出口总压恢复系数和马赫数的影响,其中最

大承受压比为激波即将被推出隔离段的临界压

比.从图中可以看出来流马赫数不同,隔离段的最

大承受压比不同,来流马赫数越大,隔离段最大承

受压比越大;最大承受反压下,总压恢复系数随来

流马赫数增大而减小;来流马赫数不同,当隔离段

承受最大压比时,出口马赫数相差不大,这和文献

[ 16]得到的结论相同.

图 19 � 来流马赫数对 E = 1. 0 隔离段最大承受压比

以及最大压比下总压恢复和出口马赫数的影响

F ig. 19 � Effect o f the upstream Mach number on

the max imum back pressure and the total pressur e

recovery coeff icient , outlet Mach number at the

max imum back pressure to E= 1. 0 isolator

图 20� 来流马赫数对 E = 2. 5 隔离段最大承受压比

以及最大压比下总压恢复和出口马赫数的影响

F ig. 20 � Effect o f the upstream Mach number on

the max imum back pressure and the total pressur e

recovery coefficient, outlet Mach number at the

max imum back pressure to E= 2. 5 isolator

3 � 结 � 论

1) 对于几何条件和边界条件均对称的椭圆

形隔离段,来流马赫数和反压影响其流场特征.均

匀来流条件和反压条件下,当来流马赫数较大时,

流场和激波串结构出现明显的不对称现象.

2) 隔离段截面形状影响激波形态和气流流

动特征.圆形隔离段激波波面呈喇叭状,发生不对

称现象时流场偏离方向带有随机性; 椭圆形隔离

段激波波面呈元宝状, 不对称现象主要发生在长

轴方向.

3) 长短半轴比影响椭圆形隔离段的抗反压

能力,长短半轴比越大,隔离段抗反压能力越弱.

4) 椭圆形隔离段出口马赫数和温升比与反

压近似满足一一对应关系, 受长短半轴比影响

较小.

5) 来流马赫数影响隔离段的抗反压能力,来

流马赫数越大,抗反压能力越强;当隔离段承受最

大压比时,不同来流马赫数下隔离段出口流量平

均的马赫数相差不大.
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