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圆管隔离段激波串特性的自适应湍流模拟研究
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摘 要： 在超燃冲压发动机中，隔离段起着“承上启下”的重要作用，在燃烧室高反压作用下的隔离段内存在着

激波/边界层相互作用、流动分离以及激波串等复杂流动现象。针对等直圆截面构型隔离段进行自适应湍流模

拟研究，重点分析隔离段与燃烧室耦合时可能遇到的问题，如隔离段出口恒定或脉动反压以及壁面温度对隔离

段内激波串特性的影响。结果表明：隔离段出口反压值增大、频率降低以及壁面温度升高均会使激波串向隔离

段入口移动，造成潜在的不起动风险。在实际工程中，应特别警惕燃烧室燃烧过程中带来的高反压、低频振荡

燃烧以及壁面热传导效应，防止激波串被推出隔离段，导致隔离段乃至整个发动机停止工作。
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Numerical investigation on shock train characteristics in cylindrical 
isolator via SATES method
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Abstract： In scramjet， the isolator plays a crucial role as a transitional component between the combustor and the in⁃
let. Within the isolator， complex flow phenomena such as shock wave/boundary layer interactions， flow separa⁃
tion， and shock trains are observed under the influence of high back-pressure from the combustor. In this study， the 
self-adaptive turbulence eddy simulation （SATES） is used to numerically study the shock train characteristics in a 
cylindrical isolator. The primary focus is to analyze the potential challenges faced when the isolator is coupled with 
the combustor， including the effects of constant or pulsating back-pressure at the isolator exit and wall temperature 
on the shock train characteristics within the isolator. The results indicate that an increase in the exit back-pressure 
of the isolator， a decrease in the frequency of pulsating back-pressure， and an elevation in wall temperature can all 
cause the shock train to move towards the inlet， leading to potential unstart risks. Therefore， in practical engineer⁃
ing applications， particular attention should be paid to the high back-pressure and low-frequency oscillations in⁃
duced during the combustor combustion process， as well as the wall heat conduction effects， to prevent the shock 
train from being expelled from the isolator， which could result in the unstart of not only the isolator but also the en⁃
tire engine.
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0　引  言

在双模态超燃冲压发动机中，隔离段部件位

于进气道和燃烧室之间，有效防止进气道与燃烧

室内部流动的相互作用［1-2］，阻止燃烧室可能出现

的反压前传对进气道设计流动状态的影响；同时

也对来自进气道的气流减速增压，为燃烧提供稳

定的来流条件。因此，对隔离段内流场开展研究

对于超燃冲压发动机各部件及整体性能的设计具

有重要实际意义。

自从 Waltrup 等［3］于 20 世纪 70 年代提出隔离

段概念以来，研究人员通过实验、理论分析以及数

值计算等不同手段开展了针对隔离段的一系列研

究工作［4-6］，尤其是对隔离段内激波串特性的研究

一直有增无减。Matsuo 等［7］指出当来流马赫数大

于 1. 5 时，在首道激波下游会出现多道激波组成的

激波串结构，同时将压力不连续上升的激波串区

域与下游压力继续升高的混合区域合称为“伪激

波”。隔离段虽然几何结构非常简单，但是内部激

波串主导的流场结构非常复杂，边界层分离、激

波/边界层相互干扰以及激波串振荡等多种复杂

流动现象相互耦合，给研究分析带来很大困难。

同时影响隔离段激波串特性的因素很多，包括来

流马赫数、边界层厚度、总温、下游反压脉动以及

隔离段几何参数、壁面温度及粗糙度等。何粲等［8］

研究了圆截面隔离段在不同反压作用下的流场特

性，发现激波串会随反压的增大向上游传播发展

直到推出，对应着发动机模态的转变；谭慧俊等［9］

对弯曲管道激波串的基本特性开展了数值研究，

结果表明弯曲管道的出口马赫数随反压比关系曲

线的波动幅度明显低于直管道，与恒定反压的影

响效应相比，脉动反压对激波串特性的影响机制

更为复杂。超燃冲压发动机在实际燃烧过程中有

可能会出现低频振荡燃烧，导致隔离段出口的反

压呈现出大幅低频脉动。Xiong B 等［10］认为激波

串在隔离段下游反压的作用下以一种复合的模式

进行振荡，该振荡模式由外界施加的振荡频率作

为主导，并与激波串本身的固有振荡频率耦合；Su 
W Y 等［11］在隔离段出口人为地施加周期性的正弦

压力，采用数值方法研究了脉动压力频率和幅值

对激波串动态特性的影响，结果表明反压脉动频

率对激波串前缘位置和伪激波内压力波动影响较

小，而出口压力脉动幅值对激波串特性影响较大；

然而，熊冰［12］通过实验和数值模拟手段均证实了

激波串受迫振荡幅度随反压脉动频率升高而减

小，随反压脉动振幅升高而增大这一现象。此外，

壁温对于隔离段内激波串特性的影响机制也存在

一些争议。范周琴等［13］的数值计算结果表明，壁

温比升高会导致激波串长度增加，隔离段抗反压

性能下降；Fischer 等［14］在马赫数 2. 0~3. 5 的来流

下对均匀来流的全尺度隔离段进行实验，研究了

不同来流马赫数及总温下壁面温度对激波串的影

响，结果表明在某些特定条件下增加壁面温度反

而会使激波串长度减小。

随着计算机技术的不断进步，数值模拟方法

在隔离段设计中得到了越来越多的应用。目前根

据能够求解的湍流尺度的占比，湍流数值模拟方

法主要分为雷诺平均方法（Reynolds Average Na⁃
vier-Stokes，简称 RANS）、大涡模拟方法（Large 
Eddy Simulation，简称 LES）、直接数值模拟方法

（Direct Numerical Simulation，简称 DNS）以及联合

雷 诺 平 均/大 涡 模 拟 方 法（Hybrid RANS/LES 
Method）。其中联合雷诺平均/大涡模拟方法是近

年来湍流模拟方法中的研究热点，其耦合了 RANS
方法在近壁区域的高效性以及 LES 方法在自由流

区域的准确性，被认为是使 LES 真正投入实际应

用的重要方法［15］。自适应湍流模拟方法（Self-
Adaptive Turbulence Eddy Simulation， 简 称

SATES）是近些年基于联合思想提出的一种新型

湍流模拟方法［16-20］，其核心是通过构建局部网格滤

波尺度与湍流长度尺度之间的匹配关系，自适应

调整湍流模化比重，从而实现从 RANS、LES 和

DNS 模式的光滑过渡。

目前大部分有关隔离段的数值计算是基于

RANS 方法开展的，但考虑到 RANS 方法固有精

度的不足且无法准确获得非定常流场有效信息的

问题，本文采用新型 SATES 方法，针对等直圆截

面管道开展数值研究工作，重点研究隔离段出口

恒定和脉动反压以及壁面温度对隔离段内激波串

特性的影响，以期为实际发动机设计提供参考性

信息。

1　物理模型和计算方法

1. 1　自适应湍流模型 SATES

本文采用基于 BSL k-ω 模型的 SATES 方法，
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在 SATES 框架下，底层 RANS 建模的形式不变，

仅通过分辨率控制函数 Fr 对 RANS 模型中湍流黏

度进行缩放来修改湍流黏性系数，模型控制方

程为
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其中，分辨率控制函数 Fr 是 SATES 方法的核心，

其表达形式为
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式中：Lc、Li和 Lk分别为湍流截断长度尺度、湍流积

分长度尺度和 Kolmogorov 长度尺度，其余模型参

数详见文献［16-20］。

1. 2　物理模型和数值设置

本文选取经典 Waltrup-Billig［21］的圆截面构型

隔离段，长度为 578 mm，截面直径为 69. 85 mm。

计算的来流条件保持统一：来流马赫数 Ma∞ = 
2. 60，静压 Pi=15 500 Pa，总温 T0=288. 89 K，约

束比 δ/D=0. 14。将超声速圆管 RANS 计算得到

的压力和温度剖面插值到计算域进口，同时添加

人工合成湍流脉动［22］以保证生成高质量的湍流边

界层，壁面为无滑移绝热边界，出口设置成超声速

出流边界。本文的数值计算基于有限体积法，对

流项采用有界中心差分离散格式，湍流标量采用

二阶迎风格式离散，时间项采用二阶隐式离散格

式推进，压力速度耦合采用 Couple 算法，时间步长

设置为固定值 5×10-6 s。

1. 3　网格敏感性分析和结果验证

选取反压 Pb/Pi = 6. 8 的工况先进行网格敏感

性分析 ，网格数量依次约为 80 万（M1）、150 万

（M2）、270 万（M3），上壁面压力分布如图 1 所示。

进口截面的网格示意图如图 1（c）所示，三套网格

近壁面第一层网格高度均为 0. 001 mm，M1、M2 和

M3 流向网格尺寸分别为 3. 5、4. 0 和 5. 0 mm。从

图 1（a）可以看出：M2 和 M3 两套网格计算的壁面

压力结果基本一致，而 M1 的计算结果存在一定差

异，主要体现在壁面压力开始升高的位置与其他

两套网格结果不一致，考虑到计算成本，后续选择

M2 网格进行模拟计算；此外，从图 1（b）可以看出：

SATES 方法与实验值在激波串区域吻合程度更

好，尤其是激波串前缘位置即压升起点基本一致，

而 SST k-ω 模型预测的分离起始位置靠前，计算

的超声速流动分离区域较实验偏大。

（a） 网格敏感性分析

（b） 算例验证（Ma=2. 60）

（c） 网格细节

图 1 上壁面压力分布  
Fig. 1　Upper wall pressure distribution
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2　结果与分析

2. 1　恒定反压对隔离段流场的影响

设置五组不同的出口反压工况，分别记为

Case 1~Case 5，反压（Pb/Pi）分别为 4. 6、5. 7、6. 8、
7. 3、7. 7。

不同反压比下隔离段中心截面的瞬时和时均

马赫数云图分别如图 2~图 3 所示（图 3 中，黑色线

代表声速线），可以看出：在 Case 1 工况下，隔离段

已经出现了激波串结构，说明此时的反压已经开

始影响隔离段内流场，但此时激波串长度较短，隔

离段内大部分区域仍是超声速流动；随着反压的

升高，激波串前缘向上游移动，整体伪激波区域变

长，隔离段内亚声速区域增大；当反压比为 7. 7 时，

伪激波近似被推出隔离段，初始激波形态接近正

激波。

为了更加清晰地展现三维流场细节，通过压

力等值面展现隔离段内第一道激波的形态，同时

给出中截面的时均压力云图，如图 4 所示。

从图 4 可以看出：激波串的第一道激波面呈轴

对称扇形分布，与马赫数计算结果类似，Case 1 激

波前缘出现分离，开始出现激波串；随后 Case 2 的

激波串长度以及激波串内激波节数开始增多；到

Case 3 和 Case 4 工况，反压继续升高，激波串前缘

不断向入口处移动，激波串内激波节数及长度已

无明显变化，而此时流场出现以静压恢复为主要

特征的混合区；最后 Case 5 工况下，伪激波被推出

隔离段，激波串结构消失。

不同反压比下隔离段沿壁面及中心线的沿程

压力分布如图 5 所示。

（a） 壁面

图 4 不同反压比下的隔离段初始激波及中截面压力示意图

Fig. 4　Initial shock wave and mid-section pressure 
diagram of isolator under different back pressure ratios

图 3 不同工况平均马赫数云图

Fig. 3　Mean Mach number contours under different cases

图 2 不同工况瞬时马赫数云图

Fig. 2　Instantaneous Mach number contours under 
different cases
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（b） 中心线

图 5 不同反压比下的压力分布

Fig. 5　Pressure distribution under different 
back pressure ratios

从图 5 可以看出：除 Case 5 以外，其他工况下

激波串具有自相似特征，激波串内激波的强度及

间距没有明显变化；当反压升高时，流场结构可以

简化为激波串向前缘做的平移运动。总体而言，

随着反压比的增大，整体伪激波区域会向隔离段

入口处移动，伪激波中激波串结构会随反压增大

先增加节数而后趋于固定，并向前缘平移；当反压

增加到临界值后，伪激波会被完全推出隔离段，这

种情况在实际的超燃冲压发动机中会造成十分严

重的后果，可能直接导致进气道不起动，因此在设

计时要留有充足的裕度保证激波串在合理范围

运动。

隔离段出口便是下游燃烧室的进口，隔离段

出口参数在很大程度上影响燃烧室工作模态。从

整体性能来看，隔离段的设计应当使总压恢复系

数尽量大的同时，使隔离段出口流动畸变相对较

小，更有利于组织高效燃烧。不同反压比隔离段

出口截面瞬时和时均马赫数云图如图 6 所示。同

时为了便于定量分析，给出出口截面中心线（z=0）
上马赫数和温度的分布，如图 7 所示，可以看出：在

Case 1 工况下，隔离段出口处主流仍为超声速流

动，随着反压的升高，Case 2 工况已经开始出现亚

超声速混合主流，随后出口马赫数随反压的增大

整体降低到亚声速状态，而出口截面静温随反压

的增大而整体升高。

（a） 瞬态结果

（b） 时均结果

图 6 出口截面马赫数云图

Fig. 6　Mach number contours at the outlet
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五个工况下出口截面质量加权马赫数和总压

恢复系数的分布如图 8 所示，质量加权马赫数常作

为判定亚燃/超燃模态的判据，总压恢复系数则反

映了流动过程中的总压损失［22］。

从图 8 可以看出：反压越大，隔离段出口截面

加权马赫数越小，总压恢复系数也越小。这说明

反压决定隔离段的工作模态，同时反压的升高会

带来更多的总压损失。在实际的超燃冲压发动机

中，燃烧室的设计是与隔离段密切相关的，燃烧室

燃烧状态下产生的高反压需要与隔离段流场相匹

配，在保证伪激波区域不被推出隔离段的前提下，

应当使总压恢复系数尽量大，隔离段出口流动尽

量均匀。

2. 2　脉动反压对隔离段流场的影响

超燃冲压发动机在实际燃烧过程中有可能会

出现振荡燃烧现象，这种低频脉动压力会向上游

传递进而影响隔离段内激波串的运动特性。针对

Case 2 反压工况，设置四组不同频率的脉动反压（f 
分别为 100、250、500、1 000 Hz），脉动幅值设置为

一个大气压，来模拟燃烧室振荡燃烧所引起的正

弦压力脉动，重点研究激波串的受迫振荡特性，并

探究压力脉动频率对隔离段激波串特性的影响。

反压频率为 100 Hz 时，一个周期内不同时刻

的隔离段马赫数云图如图 9 所示。

从图 9 可以看出：SATES 计算结果反映出激

波串随脉动反压受迫振荡的动态特性，不同时刻

激波串中心线压升位置的连线近似于正弦曲线。

反压频率为 100、250 和 500 Hz 时隔离段上壁面压

力测点（T1~T4 测点的 x 坐标分别为 0. 35、0. 40、
0. 45 和 0. 50 m）随时间的变化规律如图 10 所示，

可以看出：不同反压频率工况下，壁面静压分布规

律与施加的背压波形较为匹配，但能观察到各测

点压力峰值与反压峰值存在一定的迟滞响应。此

外，随着反压频率的升高，T2测点压力脉动明显减

图 8 不同反压比下隔离段出口截面性能参数分布

Fig. 8　Distribution of performance parameters at the 
outlet under different back pressure ratios

（a） 马赫数

（b） 温度

图 7 不同反压比下隔离段出口截面标量分布

Fig. 7　Scalar distribution at the outlet under 
different back pressure ratio

图 9 一个周期内不同时刻马赫数云图（f =100 Hz）
Fig. 9　Mach number contours at different 

times within a period （f =100 Hz）
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弱，而 T3 和 T4 测点时域信号显示压力仍处于周期

脉动中，这说明激波串会随着反压频率的变化相

应改变振荡前后位置范围。在反压频率 500 Hz 工
况下，激波串已经在 0. 40 m（恒定反压 Case 2 工况

激波串的起始位置）之后的范围内振荡，因此 T2测

点几乎监测不到压力的脉动。

为了更好地揭示不同频率脉动压力对激波串

特性的影响，对不同脉动频率反压下 T3测点（所有

工况下激波串振荡范围均包含 T3 测点）的压力分

布 做 快 速 傅 里 叶（Fast Fourier Transform，简 称

FFT）分析，如图 11 所示，可以看出：在所有工况

下，激波串受迫振荡的主频与下游反压脉动频率

保持一致；此外，还能观察到 2 倍主频处存在能量

较低的次频振荡，说明激波串受迫振荡不保持类

似于脉动反压的正弦形式，存在一定的非线性效

应，同时，每个频率的峰值振幅也在图中显示，随

着反压脉动频率的升高，激波串整体振荡幅度似

乎有下降的趋势；250 Hz 的反压脉动频率可能导

致了类似共振的行为，造成此时 T3 测点出现最大

的压力振幅，这与文献［23］中直接数值模拟的结

果趋势较为类似。

不同频率脉动反压时上壁面时均压力和脉动

压力的分布如图 12 所示，可以看出：随着反压频率

升高，激波串整体振荡的范围在缩小，第一道起始

激波的位置向下游出口处移动。此外，从二阶矩

结果分布来看，壁面的压力脉动由于激波串振荡

存在多峰值现象，并且第一道激波后的压力脉动

随反压频率升高呈现整体下降趋势。在实际的燃

烧室中，更应警惕低频燃烧振荡对隔离段激波串

的影响，防止激波串前缘振荡超出隔离段安全

范围。

（a） T3测点压力信号的频谱图

（b） 主频对应的振幅变化规律

图 11 不同脉动频率反压下 T3测点压力分布的

快速傅里叶分析

Fig. 11　Fast Fourier transform of pressure distribution at 
T3 measuring point under different pulsation 

frequency back-pressure

（a） 100 Hz

（b） 250 Hz

（c） 500 Hz

图 10 隔离段上壁面压力测点随时间变化规律

Fig. 10　Time evolution of pressure measurements at the 
upper wall of the isolator
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2. 3　壁面温度对隔离段流场的影响

在超声速飞行器实际飞行中，一方面，气动加

热现象十分显著，会导致隔离段壁面温度发生变

化；另一方面，燃烧室内的高温燃气也可能通过热

传递影响壁面温度。目前，壁温对隔离段激波串

的影响尚未得到统一的定论，本文选取 Case 1、
Case 2 和 Case 3 三种恒定反压工况，保持压力、温

度等来流条件不变，通过施加第一类边界条件改

变隔离段壁面温度，研究壁温比 Tw/T0（壁面温度

Tw与来流总温 T0之比）对隔离段流场的影响。

反压比为 4. 6 时不同壁面温度的流场时均马

赫数等值线图和上壁面沿程压力分布如图 13 所

示，可以看出：随着壁温的升高，壁面处开始分离

的位置，即第一道激波的起始位置略微向上游移

动；除此之外，初始激波的形态也有一些变化，在

高壁温时，上下壁面起始激波发生的马赫反射受

到壁面附近高温流体的影响，形成的马赫杆长度

变低。在隔离段上游区域，随着壁温升高，壁面压

力也略微升高。从结果来看，Case 1 工况下壁温对

隔离段整体激波串流场影响并不显著。

Case 2 和 Case 3 工况下，不同壁温对应的流场

时均马赫数等值线图和上壁面沿程压力分布图如

图 14~图 15 所示，可以看出：当壁温高于绝热壁温

（壁面向流体传热），伪激波向上游移动；当壁温低

于绝热壁温（流体向壁面传热），伪激波向下游移

动。此外，当壁面温度等于来流总温时，由于总温

与绝热壁温接近，伪激波长度与绝热壁计算的结

果基本一致。随着壁温升高，激波串中马赫杆长

度收缩，整体伪激波区域向上游移动，这与 Case 1
工况类似。但是，反压比更高的两组工况下，壁温

似乎对隔离段整体激波串流场影响更加显著。

（a） 时均马赫数

（a） 时均压力

（b） 脉动压力

图 12 不同频率脉动反压下上壁面压力分布

Fig. 12　The distribution of upper wall pressure under 
varying frequency pulsating backpressure

（a） 时均马赫数

（b） 壁面压力

图 13 反压比为 4. 6 时，不同壁温时均标量分布

Fig. 13　The distribution of mean scalar under different 
wall temperatures at a backpressure ratio of 4. 6
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（b） 壁面压力

图 14 反压比为 5. 7 时，不同壁温时均标量分布

Fig. 14　The distribution of mean scalar under different 
wall temperatures at a backpressure ratio of 5. 7

壁温的变化主要影响壁面边界层特征，从而

影响隔离段内流场，以 Case 3 工况下三类不同壁

温条件的隔离段流场为例，分析壁温对激波串的

影响机制。首先，将三维隔离段简化为二维问题

以便于分析，近似的二维边界层动量方程（忽略正

应力的影响）为

∂ ( ρ̄u )
∂t

+ ∂ ( ρ̄u2 )
∂x

+ ∂ ( ρ̄uv )
∂y

= - ∂P̄
∂x

+ ∂τxy

∂y

        （6）
在动量方程中，除了流体自身惯性抵抗逆压

梯度外，剪切应力也起着重要作用。根据牛顿摩

擦定律，流体内部剪切应力又与法向速度梯度呈

正比，因此边界层内速度型分布以及边界层相应

的宏观物理特征影响着来流抵抗逆压梯度的能

力。分别对 Case 3 工况下三种壁温条件时 x=
0. 25 处（此时边界层均未分离）的边界层信息进行

分析，明确壁温影响边界层抵抗逆压梯度能力的

机制。

反压比为 6. 8 时，三类壁面温度条件下边界层

的速度型分布和近壁面中剪切应力分布如图 16
所示。

从图 16 可以看出：首先壁温显著影响边界层

的速度分布，进而改变边界层的物理信息；此外，

剪切应力随壁面距离的增加而减小，这就导致式

（6）中剪切应力法向梯度项与逆压梯度项同号，说

明此时剪切应力与压力项均对流动产生阻碍作

（a） 时均马赫数

（b） 壁面压力

图 15 反压比为 6. 8 时，不同壁温时均标量分布

Fig. 15　The distribution of mean scalar under different 
wall temperatures at a backpressure ratio of 6. 8

（a） 边界层速度型分布

（b） 近壁面边界层剪切应力分布

图 16 不同壁温下边界层信息

Fig. 16　Boundary layer information under 
different wall temperatures
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用。随着壁面温度增加，近壁面的剪切应力梯度

减小，说明这种阻碍作用减弱，这与文献［13］的

RANS 模拟结果一致，由于隔离段内流动属于高雷

诺数流动，流体携带的惯性占优，因而壁温比增加

导致雷诺数降低，边界层抗逆压梯度能力减弱。

从宏观角度来看，当壁温高于来流总温时，流场中

被加入热量时，与绝热壁面相比边界层增厚；当壁

温低于来流总温时，热量从流场中散发，边界层

变薄。

对于隔离段对称正激波串而言，研究表明，边

界层厚度增加会降低流动马赫数，从而降低边界

层抵抗逆压梯度的能力，导致隔离段性能下降［23］。

总体而言，壁面温度改变隔离段内近壁边界层特

性，使得激波串长度增加，反压向前传递，降低隔

离段抗反压性能。

3　结  论

1） 在均匀来流下，随着出口处反压的增大，隔

离段伪激波区域会向上游移动直至被完全推离隔

离段，隔离段出口截面加权马赫数和总压恢复系

数均随着反压的升高而减小，出口马赫数不均匀

度也会随反压增大而相应减小。

2） 隔离段内激波串受迫振荡的频率与反压脉

动频率保持一致，激波串整体振荡的范围随着反

压脉动频率的降低而扩大，而且首道激波后的压

力脉动也随反压频率下降呈现整体上升趋势。

3） 壁面温度的升高会使整体伪激波区域向上

游移动。当壁温高于来流总温时，流场中被加入

热量时，与绝热壁面相比边界层厚度增加，流动雷

诺数降低，导致隔离段内空气抵抗逆压梯度的能

力减弱。
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