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隔离段尺度效应初探

付秀文１，２，杜　泉２
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２．西安航天动力研究所，陕西 西安 ７１０１００）

　　摘　要：随着超燃冲压发动机规模不断扩大，隔离段尺度效应非常突出，利用准一维隔离段分
析模型，对３种截面积的矩形截面和圆形截面隔离段的尺度效应进行计算分析。初步结果表明：隔
离段入口边界层发展情况是影响压力分布及隔离段长度的重要因素；在给定的压升条件下，相同

尺度的圆形截面隔离段比矩形截面隔离段长；隔离段长度不与入口水力直径呈线性关系，即隔离

段长度不能几何缩比；隔离段尺度越大，尺度影响越显著。
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０　引言

随着超燃冲压发动机和火箭冲压组合发动机

技术的不断成熟，其应用从导弹武器向高超声速飞

机、天地往返运输系统等领域拓展，发动机规模不

断扩大［１］。同时，发动机流道截面不再局限于矩

形，圆形及椭圆形截面流道在设计、结构及防热等

方面的优势逐渐得到认可［２］。此外，面向不同的应
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用背景，发动机的尺度差异巨大。要发展大尺度发

动机，就需要深入研究发动机尺度对关键组件的

影响。

隔离段是超燃冲压发动机和火箭冲压组合发

动机的重要部件，用来隔离燃烧室燃烧形成的压力

升高对进气系统的影响［３］，使发动机在较宽的马赫

数范围内稳定工作。如果隔离段不能承受压力升

高可能导致进气系统不起动，引起发动机推力减小

和工作性能恶化［４］。

国内外研究机构在不同截面形状隔离段的流

动特征、抗反压特性及裕度控制等方面进行了大量

的理论仿真和试验研究［５－８］。文献［９～１５］分析总
结出了矩形和圆形截面隔离段内分布同流场参数

之间的经验关系式。文献［９～１２］给出的关系式可
以用来计算沿激波串的压力分布，也可以依据这些

一维关系式估算激波串长度。文献［１３］和文献
［１４］的方法可一维求解伴随传热传质过程的非等
截面管道内扩压过程，方法适用范围更广。对于大

尺度发动机，由于隔离段入口位置流动参数分布、

边界层与小尺度发动机存在明显的不同，隔离段内

的压力分布规律可能发生变化，隔离段尺度也不可

能完全按照几何缩放。

本文采用文献［１３］和文献［１４］提出的非等截
面管道一维扩压流动模型，分析了不同尺度矩形截

面和圆形截面隔离段内的扩压过程和缩尺关系。

１　隔离段分析模型

选用了Ａｕｓｌｅｎｄｅｒ［１３－１４］提出的稳态准一维隔离
段分析模型。模型将隔离段扩压区域分成分离区

和核心区，形成了如下方程组：
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式中：ｍ· 为质量流量；ｘ为轴向距离；ρ为密度；Ｕ为
轴向速度；ηＡ为分离流动中的质量畸变指数；ｍ

·

ａｄｄ

为添加的质量；Ｆ为动量；ｐ为压力；ηＦ为分离流动
中的动量畸变指数；ｐｗａｌｌ为壁面压力；Ｄ为阻力的粘

性项；Ｆａｄｄ为动量添加量；ＨＴ为气流的总焓；ｈ为气

流的静焓；ｇ为重力加速度；Ｊ为守恒因子；Ｑ
·

为热

量；Ｑ
·

ａｄｄ为传热量。

对于准一维问题，ηＡ和ηＦ相对难以确定，将该
方法应用于隔离段问题时，假设这两个参数相同，

这个简化使得仅需方程（４）即可封闭式（１）～式
（３）所示方程组：
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式中：ＤＨ为水力直径；Ｃ为常数；Ｒｅθ０为以分离起始

点动量厚度定义的雷诺数；Ｃｆ０为分离起始点的摩擦
系数。当给定这些参数后，该方程组可以在不给定

下游边界条件的情况下预测轴向静压分布。

为了验证该方法（简称为模型一）对隔离段压

力分布的计算准确性，以小尺度燃烧室Ｍａ＝６直连
试验环境计算了隔离段压力分布。同时还用文献

［４］给出的激波串内压力分布与流场参数之间的经
验关系式（简称为模型二）计算了隔离段压力分布，

模型为：

ｘ（Ｍａ２１－１）Ｒｅ
１／４
θ

Ｈ１／２θ１／２
＝５０（

ｐ２
ｐ１
－１）＋１７０（

ｐ２
ｐ１
－１）２

（５）
式中：Ｍａ为入口马赫数；ｘ为沿流向距离；Ｈ为隔离
段高度；θ为附面层动量厚度；ｐ２为出口压力；ｐ１为
入口压力。

图１对比了两种方法获得的压力分布及直连试
验数据。

图１　Ｍａ＝６状态下隔离段壁面压力分布对比

Ｆｉｇ１　ＷａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｓｏｌａｔｏｒａｔＭａ＝６
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从图１可见，模型一获得的压力分布与试验数
据较为接近，能够较好地模拟隔离段内的扩压过程。

２　隔离段尺度效应分析

以不同尺度发动机在相同飞行马赫数、高度、

攻角及侧滑角条件下的流量来表征发动机的尺度

关系。取入口宽０２３ｍ、高００６ｍ的矩形截面隔
离段为基准，定义为１×。其他尺度矩形截面隔离
段入口尺寸按比例放大，不同尺度圆形截面隔离段

的入口面积与矩形截面的隔离段保持一致。表１给
出了不同尺度隔离段的入口尺寸。图２给出了不同
尺度隔离段的入口示意图。

表１　隔离段的入口尺寸

Ｔａｂ１　Ｅｎｔｒａｎｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒａｎｄｃｉｒｃｕｌａｒｉｓｏｌａｔｏｒ

隔离段类型 参数
隔离段入口尺寸

１× ５× １０× ５０× １００×

矩形截面隔离段

宽度／ｍ ０２３００ ０５１４ ０７２７ １６２６ ２３００

高度／ｍ ００６００ ０１３４ ０１９０ ０４２４ ０６００

面积／ｍ２ ００１３８ ００６９０ ０１３８０ ０６９００ １３８００

圆形截面隔离段

半径／ｍ ００６６ ０１４８ ０２１０ ０４６９ ０６６３

直径／ｍ ０１３３ ０２９６ ０４１９ ０９３８ １３２６

面积／ｍ２ ００１３８ ００６９０ ０１３８０ ０６９００ １３８００

图２　矩形和圆形截面隔离段入口面积示意图

Ｆｉｇ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｎｔｒａｎｃｅａｒｅａｆｏｒｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ

ａｎｄｃｉｒｃｕｌａｒｉｓｏｌａｔｏｒ

选择表１中１×、１０×和１００×的隔离段进行尺
度效应分析。虽然矩形截面隔离段和圆形截面隔

离段对应的发动机进气系统喉部参数存在一定差

异性，但在理论分析阶段可视为一致。本文选择

Ｍａ＝４和１９８ｋｍ作为隔离段尺度效应分析的状态
点，其他状态点的情况与之类似。按照研究经验，

Ｍａ＝４条件下隔离段压比能够达到正激波压比的
７０％，因此选择７０％正激波压比作为隔离段压力分
布的约束，将达到７０％正激波压比的激波串长度视
为所需的隔离段长度。Ｍａ＝４状态下隔离段入口

参数见表２。

表２　Ｍａ＝４状态下隔离段入口参数
Ｔａｂ２　ＥｎｔｒａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｉｓｏｌａｔｏｒａｔＭａ＝４

参数
尺寸

１× １０× １００×

飞行高度／ｋｍ １９８ １９８ １９８

飞行马赫数 ４ ４ ４

入口面积／ｍ２ ００１３８ ０１３８ １３８

矩形入口高度／ｍ ００６ ０１９ ０６

矩形入口宽度／ｍ ０２３ ０７２７ ２３

圆形入口直径／ｍ ０１３３ ０４１９ １３２６

入口水力直径／ｍ ０１３３ ０４１９ １３２６

入口马赫数 ２ ２０２ ２０３

入口静压／Ｐａ １０１３７５ ９７８９４ ９６６５８

入口静温／Ｋ ５０６４ ５０１５ ４９９７

入口速度／（ｍ·ｓ－１） ８９７ ９０３ ９０５

摩擦系数 ０００１３５ ０００１１９ ０００１０４

正激波压比 ４４８ ４５８７ ４６２

７０％正激波压比 ３１３ ３２１ ３２３

　　从表２可见，由于不同尺度隔离段入口的边界
层厚度不同，该位置的参数略有不同。此外，摩擦

系数Ｃｆ０与边界层发展情况密切相关，随隔离段的发

火 箭 推 进 ２０１９年２月
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动机的尺度变化，按照二元进气道边界层理论计算

得到矩形隔离段的 Ｃｆ０，由于圆形截面隔离段的 Ｃｆ０
求解非常困难，这里沿用矩形隔离段的Ｃｆ０。

采用上述算法和表２所列参数，计算了不同尺

度矩形截面隔离段的压力分布，如图３所示。为了

研究摩擦系数Ｃｆ０对隔离段压力分布的影响，在图３

中同时给出了采用１×隔离段摩擦系数 Ｃｆ０，１×计算

得到的１０×和１００×压力分布，为了方便比较，用达

到７０％正激波压比时的激波串长度 ｘｒｅｆ进行了量纲

归一化处理。从图３可见，采用１×隔离段摩擦系

数Ｃｆ０，１×计算得到的１×、１０×和１００×量纲为一的

压力分布几乎完全重合；１０×隔离段和１００×隔离

段的量纲为一的长度相对１×隔离段的量纲为一的

长度长出１３％和３２％，说明对于给定的飞行状态，

隔离段长度与摩擦系数Ｃｆ０密切相关。

图３　矩形截面隔离段压力分布

Ｆｉｇ３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｉｓｏｌａｔｏｒ

图４给出了不同尺度圆形截面隔离段的压力分

布。从图４可见，圆形截面隔离段内的压力分布趋

势与矩形截面隔离段一致；１０×隔离段和１００×隔

离段的量纲为一的长度相对１×隔离段的量纲为一

的长度长出 ９％和 ２３％，相对变化量较矩形隔离

段小。

图５对比了不同尺度、不同截面形状的隔离段

的压力分布。从图５可见，隔离段尺度越大，隔离段

内压力升高过程越平缓；隔离段长度不与入口水力

直径呈线性关系，即隔离段长度不能几何缩比；相

同入口水力直径的隔离段，在给定的压升条件下，

圆形截面隔离段的长度更长，１×、１０×和１００×的
圆形截面隔离段长度较矩形截面隔离段长 ４９％、
３９％和３８％。按照参考文献［１０］，矩形截面隔离段
长度与宽高比有密切关系，因此圆形截面隔离段长

度与矩形截面隔离段长度之间的差异与矩形截面

隔离段宽高比也相关。

图４　圆形截面隔离段压力分布

Ｆｉｇ４　Ｒｅｌａｔｉｖｅｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｉｒｃｕｌａｒｉｓｏｌａｔｏｒ

图５　隔离段长度比较

Ｆｉｇ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｓｏｌａｔｏｒｌｅｎｇｔｈ

３　结论

本文利用稳态准一维隔离段分析模型，对不同

尺度的矩形截面和圆形截面隔离段的压力分布进

行了计算分析，发现隔离段入口的摩擦系数影响隔

离段压力分布规律；在给定的压升条件下，相同尺

度的圆形截面隔离段比矩形截面隔离段长；隔离段

长度不与入口水力直径呈线性关系，即隔离段长度
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不能几何缩比。
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