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高超声速推进技术是国际前沿研究, 其中双模态超燃冲压发动机的发展受到极大关注. 作为超燃冲压发
动机的重要部件, 隔离段对发动机的性能和高超声速飞行的实现至关重要, 其中所涉及的流动机理问题也极
为复杂. 自从高超声速飞行的概念被提出和论证以来, 相关的理论、试验和仿真研究不断取得进展, 但是对其
中的机理问题研究仍有待进一步深入. 本文将从试验研究的角度回顾并综述近年来超燃冲压发动机隔离段的
研究进展, 结合精细流动测试技术 (nano-tracer planar laser scattering)的发展分析了隔离段流场特征, 包括
了激波串流场复杂的三维时空结构特点、湍流特性、非线性迟滞运动、不启动流场特征以及激波前缘检测等.
从风洞设备、隔离段设计、测试技术等方面对隔离段的试验研究进行了分类比较和论述, 对今后隔离段试验研
究提出了建议.

关键词: 湍流, 超声速流动, 激波, 测量
PACS: 94.05.Lk, 47.40.Ki, 47.40.–x, 47.50.Ef DOI: 10.7498/aps.64.199401

1 引 言

超燃冲压技术是实现高超声速飞行的关键技

术之一. 早在1964年Curran和Stull提出了双模态
超燃冲压发动机的概念 [1,2], 能够实现亚燃冲压 (飞
行马赫数低于 6)和超燃冲压 (飞行马赫数高于 6)
两种模态, 拓展了超燃冲压发动机的操作马赫数范
围而未增加重量载荷 [3]. 隔离段是双模态超燃冲压
发动机的重要组成部分, 为激波串的形成提供了流
动空间、实现模态转换, 并延续了进气道的压缩作
用使来流气体匹配燃烧室入口条件, 同时能够防止
燃烧室产生的扰动向进气道传递而引起发动机不

启动 [4].
目前, 各航天大国正致力于高超声速推进技术

的研究. 然而在该领域起步最早、投入最大的美国,
自2010年以来X-51项目的几次飞行试验均以失败

而告终. 发动机内部流动的机理性试验研究尚不
够完善被认为是其原因之一. 关于隔离段的研究
工作国内外已广泛开展 [5−15]. 但是几何构型看似
简单的隔离段却涉及到湍流、激波/边界层相互作
用等极为复杂的流动现象, 对深入的试验研究提出
了一定的挑战. 近年来, 多学科交叉技术的应用极
大地推动了测试技术和试验研究的发展, 尤其是精
细流动测量技术在流动结构、可压缩雷诺应力、速

度场、密度场等湍流特征量的测量中发挥了较大

作用 [16].
对精细测量在发动机试验研究中的作用, 在

此以单一激波与边界层相互作用简化发动机内

的复杂流场进行简要讨论. 图 1所示为在相同的
来流条件下 (Ma = 3.0, 总温 300 K, 总压 1 atm
(1 atm = 1.01325 × 105 Pa)) 相同强度的激波分
别入射到层流边界层和湍流边界层的NPLS(nano-
tracer planar laser scattering)精细流动图像. 通过
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对比可以看出, 由于来流边界层的状态不同, 边界
层受激波干扰之后的分离程度, 诱导激波、反射激
波的波系结构的配置, 边界层的涡结构, 再附区边
界层的发展速度等方面均存在明显差异. 然而传统
的试验测试技术以及某些经验公式都难以反映出

这些细节问题. 因此, 本文将从试验研究的角度结

合本课题组多年来在精细流动测量技术方面的研

究工作, 回顾并综述超燃冲压发动机隔离段的流场
特性以及最新的相关研究进展, 对试验研究所涉及
的风洞设备、模型设计和测试技术进行了分类论述,
并讨论了今后开展隔离段机理试验研究的发展趋

势及待解决的问题.
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图 1 基于NPLS的激波与边界层相互作用瞬时流场结构 (a)来流边界层为层流; (b)来流边界层为湍流 [17]

Fig. 1. The transient flow field structures of shock wave/boundary layer interaction based on NPLS: (a)
laminar boundary layer of incoming flow; (b) turbulent boundary layer of incoming flow [17].

2 激波串流场特性分析

2.1 激波串结构及其三维性

对于隔离段中的激波结构, 首先需要分清激
波串与类激波 (也称为伪激波Pseudo shock waves)
这两个概念. 如图 2所示, 激波串指的是一系列重
复的激波结构, 包括正激波、λ型正激波或斜激波
等, 其所在区域的壁面压力分布是不断的振荡上
升. 在激波串结束之后出现了一个混合区域, 壁面
压力与流场中心线压力同步等幅升高. 从图中可以
看出, 经过激波串和混合区域之后, 压力升高到最
高值并且流动减速至亚声速, 其整体功能上等效于
一道正激波的作用. 因此将激波串与混合区域的整
体结构称为类激波结构 [18]. 激波串流场实际上涉
及到的是多重激波/边界层相互作用 [19], 文献 [20]
中给出了早期试验观察到的激波串结构. 而随着
马赫数的增加又可以根据不同的激波配置而分成

几种不同的类型. 如图 3所示, 对于给定的隔离段,
当来流马赫数从1.0增大到 3.0时, 激波串结构随之
发生变化 [20,21]. 当马赫数较低时为单一的正激波

(1 6 M0 6 1.3), 然后当激波强度增大到壁面边界
层发生分离时出现了在近壁区分岔的λ型单一正

激波 (1.3 6 M0 6 1.6). 而当1.6 6 M0 6 2.0时, 出
现了一列λ型的多重激波结构. 当马赫数增大至 3
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图 2 激波串结构及其压力分布示意图 [18]

Fig. 2. Shock train structures and the corresponding
pressure distribution [18].
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图 3 来流马赫数为 1.0至 3.0, 几种激波串的典型结构
类型 [20]

Fig. 3. Typical types of shock train with the incoming
flow Mach number from 1.0 to 3.0 [20].

左右, λ型激波的分岔点逐渐远离壁面并最终形成
斜激波串. 值得注意的是随着马赫数的增大, 激波
串结构的流向长度随之增大, 并且当边界层分离仅
发生于单一壁面时, 其结构将出现明显的非对称趋
势 [21]. 另外前缘激波的结构也受到雷诺数和壁面
限制条件的影响 [22]. 关于正激波串向斜激波串的
转变已经被试验观察所证实 [23]. 由于当发动机处
于亚燃模态时, 将形成λ型激波系统并向上游推进,
因此有时它也被称为亚燃模态下的激波系统 [24].

激波串与隔离段壁面边界层之间极为复杂的

相互作用, 其结构上反映出强烈的三维性和非定
常性. 如图 4所示, 通过传统的纹影技术能够非常
直观地得到激波串结构图像 [25]. 由于各道激波前

后的密度梯度较大, 因此图像上激波串结构非常明
显. 但是由于常规的纹影技术由于存在时间和空间
积分效应, 而激波串结构本身存在较强三维性和非
定常性, 因此其图像纹影所揭示的流动结构显得模
糊, 并且难以将激波串流场所涉及的激波/边界层
相互的结构清晰显示出来. 而纳米平面激光散射
(nano-tracer planar laser scattering, NPLS) [26]能

够揭示激波串以及受扰动的湍流边界层的瞬态精

细结构, 如图 5所示. 从图中可以看出激波串的结
构非常锐利, 边界层受其影响不断发生分离、再附
并且其厚度迅速增长. 由于边界层的特性在隔离
段不启动过程中影响较大, 因此得到激波串与边界
层相互作用的清晰结构是非常重要的. 另外, 激波
串结构的三维性在方形隔离段中表现较为显著, 通
过NPLS技术可以研究激波串展向结构进而补充
对激波串三维结构的认识. 如图 6至图 10所示, 对
图 5中激波串的头两道激波的展向结构进行了测
量. 通过对比可以看出, 在流向方向上头两道激波
分别为交叉斜激波和弯曲的正激波 (图 5 ), 然而由
于三维性的作用, 头两道激波在展向方向上却是分
岔的正激波或λ型正激波. 不同形式的激波结构往
往反映其在某一方向上的强度. 而事实上, 正是由
于这种三维效应, 尤其是在截面宽/高比较大的隔
离段内, 上下壁面与侧壁面边界层的分离程度是不
同的. 由于边界层分离在隔离段不启动中扮演重要
角色, 一旦隔离段出口反压升高到一定程度, 边界
层将在某一方向上率先失稳、加剧分离, 进而导致
隔离段流道堵塞面积增大, 引起不启动的发生.

图 4 激波串纹影图像 [18]

Fig. 4. Schlieren image of shock train [18].

 T1 T2 T3 T4 T5 (δ)     

图 5 基于纳米平面激光散射技术的激波串精细结构

Fig. 5. Detailed flow structures of shock train based on NPLS.
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图 6 跨帧时间为 5 µs 的激波串NPLS图像对

Fig. 6. A pair of NPLS images of shock train with the laser interval of 5 µs.

图 7 跨帧时间为 10 µs 的激波串NPLS图像对

Fig. 7. A pair of NPLS images of shock train with the laser interval of 10 µs.

A
B

图 8 跨帧时间为 20 µs 的激波串NPLS图像对

Fig. 8. A pair of NPLS images of shock train with the laser interval of 20 µs.

C

D

E

图 9 跨帧时间为 50 µs 的激波串NPLS图像对

Fig. 9. A pair of NPLS images of shock train with the laser interval of 50 µs.

I

G

H

F

J

图 10 跨帧时间为 100 µs 的激波串NPLS图像对

Fig. 10. A pair of NPLS images of shock train with the laser interval of 100 µs.
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为了研究激波串结构的不稳定性特征, 鉴于
NPLS技术能够获得清晰的激波串结构图像, 通过
改变跨帧时间得到不同时间间隔内的激波串结构

变化规律, 进而揭示结构变化的频率特征. 图 6至
图 10分别为跨帧时间为 5 µs, 10 µs, 20 µs, 50 µs,
100 µs的激波串NPLS图像对. 通过对比每一对图
像, 可以比较出不同时间间隔内激波串结构的变化
特点. 如图 6、图 7所示, 由于跨帧时间较短, 激波
串结构在该时间间隔内的变化非常细微, 说明两幅
图的相关性较大. 随着跨帧时间增大至 20 µs, 如
图 8所示, λ 形激波的A, B部分发生了变形. 当跨
帧时间为 50 µs, 如图 9 , 不仅分岔的波足C发生变
形, 垂直于流动方向的正激波部分D 和E 也出现
了一定程度的变形. 而如图 10所示, 当跨帧时间增
至100 µs时,波足F和G出现变形,而波足H消失,
正激波 I和J部分退化. 进一步比较可以发现, 此时
除了局部结构变化以外, 激波串的整体位置也发生
了位移.

通过反复实验, 对上述各跨帧时间的不同状
态进行图像对之间的相关性计算, 并将平均的结
果进行拟合, 如图 11所示. 从图中可以看出, 随着
时间间隔的增大, 图像之间的相关性呈指数率形
式降低. 结合上述NPLS图像, 可以看出图 11中
包括 20 µs以内的小尺度结构变形, 如波足部分,
以及 20 µs以上逐渐出现的大尺度变化, 如结构
消失或退化以及整体结构的位移等. 上述分析
是针对激波串的展向结构, 然而在流向方向上进
行类似的研究却没有出现如此明显的变化规律,
这样反映出激波串的结构变化规律存在明显的

三维性.
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图 11 图像对的相关系数及其对应的跨帧时间数据拟合

Fig. 11. Data fitting of correlation coefficients of the
image pairs and the corresponding time intervals.

2.2 压力分布及传播特性

伴随激波串出现在隔离段流场的另一个显著

特征是静压升高. 由于燃烧放热, 压升将不断提高
并从燃烧室入口上游向传播 [21]. 在设计隔离段时
通常希望在发动机正常工作范围内压比 r = p2/p1

尽可能高 (p2和 p1分别为隔离段出口和入口处的

静压). 可以通过一维Rayleigh流动分析来估计流
动热滞时压比 [27]. 根据Heiser 和Pratt的分析, 当
隔离段出口马赫数M2降低时, 压比 r将增大 [28]:

r =
p2
p1

= 1 + γM2
1 − γM1M2

√√√√√√1 +
γ − 1

2
M2

1

1 +
γ − 1

2
M2

2

.

也可以根据正激波理论, 将激波串近似成一正
激波, 从而得到对压比的估计. 然而由于剪切层及
其伴随的混合效应, 激波串整体所导致的压升却低
于该方法分析得到的估计值 [22]. 虽然不希望出现
隔离段的压力降低, 但在某些情况下是确实存在
的, 比如在进气道与隔离段的连接位置出现的膨胀
波 [29]. 在得到压比之后, 隔离段的压力分布也是非
常重要的. 相关的模型包括Crocco的 shockless模
型, Ikui的扩散模型, 以及Bilig的模型 [30]. 其中在
给定压比的情况下, Bilig的模型被认为是设计隔离
段较为容易的分析手段. 而在分析和研究类激波结
构时, 扩散模型则较为合适, 因为所有的特性都可
以通过初始条件计算出来 [30].

激波串前缘位置反映了其压力所能影响上游

流场的最远位置, 它与下游反压的动力学模型, 既
能反映激波串的运动规律同时也利于发展激波串

前缘的自动控制算法 [30]. 目前已经提出的模型有
ARX, NARX和EME等 [30,31]. Hutchins等曾采用
了 “黑匣子”系统辨识的方法建立一种部分非线性
模型来描述激波串的运动规律, 从而更好地控制激
波串的运动 [32]. 然而随着下游反压的增大, 激波串
向上游运动的并不是持续加速的. Wagner 等测量
了不启动流场中激波串的上传速度, 结果表明激波
串先以 35 m/s的速度穿过隔离段, 然后在靠近隔
离段入口处时减速至 20 m/s, 最后再以 74 m/s的
速度加速推出进气道 [33]. 并且当隔离段从启动状
态转变至不启动状态时, 激波串的运动存在明显的
迟滞效应 [34]. Peak等通过准静态试验测量了激波
串运动的非线性动力行为 [35]. 他们指出当采用斜
劈截流方式控制隔离段不启动与再启动状态时, 再
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启动的截流比低于不启动状态. 另外当斜劈的截流
速度改变时, 激波串的运动并没有立刻响应而是存
在一定的延迟. 这两个方面对于研究激波串的运
动与控制是非常重要的, 并表明实际发动机的燃料
供给应低于启动 -不启动状态切换的临界值 [34]. 非
线性迟滞效应在发动机模态转换过程中表现非常

明显, 对模态转换、燃料供给以及推力的获得影响
较大 [36].

2.3 激波串的长度

由于隔离段的作用之一就是能够涵盖整个激

波串并提供激波串随压比变化而运动的空间. 因
此, 激波串的长度是设计隔离段时非常关注的参数
之一, 对隔离段的性能包括压升、发动机重量和体
积等影响较大. 分析激波串的长度问题, 首先需要
明确关于激波串长度的定义. 如图 2所示, 激波串
结构伴随着压力升高. 那么激波串的起始点被定义
为首次出现当地压力超过平均值 150%的位置, 而
激波串的终点则为当地压力的峰值位置 [30]. 隔离
段的长度必须大于激波串的长度, 以提供足够高的
压比. 而Billig的经验模型则给出了对隔离段长度
L的估计 [10,11].

L(M2
1 − 1)Re1/4θ

h
√
θ/h

= 50
(P2

P1
− 1

)
+ 170

(P2

P1
− 1

)2

.

Geerts等指出观察到的激波串长度仅为隔离
段通道高度的三倍, 而压力分布的影响范围则可以
扩展至六倍的通道高度 [37]. Tan等研究发现相对
于等截面直隔离段而言, 由于弯曲通道的弧度以及
激波、膨胀波的影响, 激波串长度在曲面通道内明
显增大. 因此激波串在曲面通道内的压力分布可以
被认为对直通道压力分布的线性拓展, 并可以采用
Waltrup的公式较好地预测 [38].

除了压力测量以外, 流动显示技术也是激波串
长度测量一种直接方式. 如图 4所示, 通过纹影技
术得到的激波串结构图像能够非常直观地反映出

激波的长度及其结构分布. 由于激波前后的密度梯
度较大, 激波结构的灰度分布在图像中非常明显.
因此, 对激波串长度的估计可以从前缘激波的波足
位置到最后一道正激波的位置. 另外, 由于NPLS
技术具有较高的时间和空间分辨率, 基于NPLS图
像所测量的流动结构可以精确到像素, 并且可以根

据需要对图像的空间放大率进行调整, 从而非常
适合用于测量激波串复杂流场. 图 12中流场中心
位置的灰度分布曲线反映出了各道激波的所处位

置, 结合图像技术得到激波串长度为 3.5倍隔离段
高度. 需要指出的是, 基于流动显示技术分析得到
的激波串长度是各道激波在隔离段内的空间伸展

度, 然而在最后一道激波之后静压继续升高, 因此
基于NPLS 分析得到的激波串长度小于基于压力
影响范围的类激波结构的长度.
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图 12 基于纳米平面激光散射技术的激波串长度测量

Fig. 12. Measurement of shock train length based
on NPLS.

2.4 湍流特性

由于隔离段内壁面湍流边界层与激波串相互

作用, 因此整个流场表现出较强的湍流特性. 激
波串前缘激波附近的壁面流场明显分离且响应的

应力系数受到严重干扰, 湍动能相对于其他位置
明显增大 [19,39]. 边界层增长速率随着激波串结构
增大, 其分离趋势随单位雷诺数的增加而递减 [21].
Grzona等测量了激波串流场的湍流特性并指出对
于单个正激波或者一个正激波串而言, 雷诺正应
力u′2沿隔离段轴向方向仅出现轻微增大, 而对于
λ型或者X型激波串, 则明显增大并形成一个湍流
混合区域 [22]. 另外Le指出受到湍流影响, 激波串
在向上游传播的过程出现愈加明显的非对称性, 这
与当地表面边界层相关. 由于如此强烈的湍流特
性, 激波串流场存在明显的自激振荡 [40]. 由于激
波串的振荡运动, 隔离段的表面压力出现明显的
脉动. Tan等研究了马赫数 2.59的进气道流场, 发
现振荡的功率密度分布在 19 Hz附近出现峰值 [38].
Hu等指出边界层分离与进气道不启动密切相关,
一旦不启动发生, 流动即出现较高幅值的周期振
荡, 频率为 124 Hz [33]. Li等在马赫数 5.9的激波风
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洞中研究发现当进气道不启动时激波串的振荡出

现 222 Hz的主频率 [41]. 当不启动流场被下游截流
促发时, 激波串就出现振荡 [37]. 并且振荡频率随截
流度的增加而增大. 另外当下游反压较低时, 激波
串流场是稳定的, 而当压比超过某一水平之后激波

串开始出现非定常性. 最大振幅的压力脉动出现在
激波串的前缘位置. 因此前缘激波是振荡最剧烈的
结构, 其振荡范围与反压有关 [41], 同时也引起壁面
静压随之振荡 [42]. 回归傅里叶变换的结果也显示
了激波串存在的强烈的自激振荡 [43].
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图 13 高频压力曲线的 10级 db5小波分解

Fig. 13. Wavelet decomposition of high frequency pressure curves using 10 level db5.

压力的频率特征也是激波串非定常湍流特性

的反映. 小波分解可以用于对激波串壁面压力的
高频信号的分析, 如图 13所示. 根据小波分解的
原理, D1至D10分别对应了从高频到低频范围的
各层细节系数.从图中可以看出,在亚燃状态下,壁

面压力在上升过程中伴随剧烈脉动.当原始压力曲
线出现明显增大时, 也即激波串刚出现时的亚燃状
态, D10和D9层均出现了一段时间的大幅度剧烈
振荡, 随后逐渐降低. 而在图中右边D2至D5这几
个高频层的信号中则在激波串被推出隔离段之前,
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即不启动发生之前的一段时间内出现明显的振荡

增大. 因此, 作者根据小波分解得到的各层信号的
特点, 将上文所述的激波串出现的亚燃阶段进一步
分成了激波串头部到达、激波串稳定阶段以及转变

成不启动之前的过渡段等三个状态. 再结合上文对
激波串结构变化的分析可知, 头部达到阶段所对应
低频压力与激波串中的大尺度结构有关, 而转变成
不启动前的过渡段则与高频压力分量、激波串小尺

度结构不稳定性有关. 也就是说激波串的非定常性
在隔离段模态转换过程中被放大.

3 激波串流动控制及影响因素

3.1 不启动现象

当出口反压增量超过隔离段的最大抗反压能

力, 激波串将被推至隔离段出口甚至推出进气道,
那么将导致发动机不启动. 通常认为, 发动机不启
动是发生于燃烧室反压高于激波串长度所能匹配

的极限 [44]. 不启动将导致进气道的质量流量急剧
降低、发动机推力丧失. 因此隔离段对于防止不启
动的发生是非常关键的. Hutzel等根据PIV的测
量结果发现不启动流场具有非常明显的三维性 [45].
速度场的结果表明, 不启动过程首先是与隔离段
侧壁面的边界层分离有关, 因此对于某些宽高比较
大的隔离段构型而言, 其不启动的三维性就更为明
显. 激波诱导的边界层分离是不启动的重要因素,
而最为剧烈的边界层分离则与进气道激波的初始

入射位置有关, 并且随着激波串被推向上游, 边界
层分离愈加剧烈 [46]. 当激波串运动至隔离段上下
壁面的初始激波入射位置时, 流动分离强度再次增
大. 由于这些入射位置已经预先存在逆压梯度和较
厚的边界层, 激波串在靠近这些位置时似乎阻力更
小. 因此进气道的几何型面对不启动流场的动力学
行为的影响较大, 因为进气道型面将影响初始激波
在隔离段内的入射位置 [47]. 不启动现象本身可以
表现为高压波系以 182—230 ft/s的速度在隔离段
内向上游运动. 压力分布在不启动流场被重新配置
并且压力脉动的强度增大 [48]. 而在实际运行中, 除
了反压引起的不启动以外, 当进气道入口头罩增大
至一定角度后也同样将引起不启动.

3.2 激波串前缘检测

为了探测和防止不启动的发生, 确定激波串
的位置及其与反压、马赫数和雷诺数等流动参数

的相互关系是非常重要的. 关于激波串前缘位置
的探测已经开展了许多研究工作并且也有一些方

法被提出. 其中最简单、快速的是 IPD (instanta-
neous pressure distribution)方法,利用典型的时间
平均压力分布并认为激波串前缘位于压力分布的

最小值位置 [20]. TIA (turbulence intensity ampli-
fication)方法与RMS (root mean square)方法类
似, 都认为激波串前缘存在高频压力脉动. STD
(search tone detection)方法认为激波串的前缘是
下游扰动向上游传播的极限位置, 因此在下游发
射特定频率的信号, 而上游能够检测到该信号的极
限位置即为激波串前缘 [20]. Ashley等提出了一种
GSD (geometry-based shock detection)方法,利用
隔离段的压力分布曲线来估计激波串的位置 [49].
首先对压力分布进行三次插值, 然后对压力曲线进
行指数拟合, 这两条曲线的第 2个交点即为激波位
置. 当表面静压的测点距离较小时, 该方法能够提
供较为准确的激波串位置估计 [49].

上述几个方法的实施需要布置若干压力传感

器或者压力传感器阵列. 然而当激波串扫过某一
压力传感器时, 如何探测出激波串的前缘. Srikant
等建议了 3种判据: 1)压力升高; 2)压力信号标准
差的增加; 3) 300—400 Hz频率范围内的功率增
大 [44]. 结果表明基于功率谱的算法用于靠近隔离
段出口位置的压力信号时, 对于不启动开端的探测
更为敏感; 而基于压力值变化的判据则在大多数情
况下能够更早的探测不启动. 如果将压力值变化判
据用于隔离段入口附近同时将功率谱判据用于隔

离段出口, 这样的组合算法对于不启动的探测和控
制则具有更好的鲁棒性 [44]. Tani等对上述信号判
据给出了具体的检测阈值: 1) 150%压升; 2) 150%
压力标准差增大; 3) 150%功率密度增大; 以及压
力累和 [29]. 通常压力累和方法相对其他方法而言
能够提前 1—2 s探测到不启动 [50]. 功率谱方法和
压升检测方法能够准确地探测激波串前缘, 而压力
累和方法则相对来说具有更高计算效率 [51]. Le等
指出激波串前缘往往伴随着强梯度压升以及强烈

的压力脉动. 并且功率谱分析表明压力信号的频率
内容在激波串前缘的上游与下游之间出现变化. 因
此, 也指出采用压力 -时间特征更适合作为激波串
前缘探测判据 [27]. Le等采用时间解析的压力测量
研究激波串前缘探测算法, 对3种判据进行了比较:
1) 150%归一化压力值, 2) 150% 归一化压力标准
差, 3)归一化压力标准差的最大值 [52]. 结果表明第
2种判据能最早探测到不启动, 其次是第 1种判据.
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另外通过比较发现, 基于激波串前缘上、下游压力
频率变化的判据并不能更早地检查到不启动.

Chang等提出的一种新的DB (derivative-
based)方法, 通过引入对压力信号的求导从而放
大启动状态和不启动状态之间的差异, 并且在数据
处理上不需要消耗大量的计算和存储空间 [53]. 该
方法的处理步骤包括: 1)对压力信号求导; 2)对导
数取绝对值; 3)对上一步结果采用一阶惯性处理.
如图 6所示, 进过DB方法处理后所得的信号放大
了原始信号在状态 I和状态 II之间的差异, 能够较
为方便、准确地检测到状态的转变. 该方法间接地
利用了信号的频率特征, 适用于激波串前缘上、下
游位置存在明显的压力频率变化的检测.

对于激波串前缘位置的检测实际上受到传感

器数量以及多项式拟合阶数的影响 [54]. Chang等
引入遗传算法 (genetic algorithm, GA)优化了传感
器阵列的分布位置并研究了所需传感器的最小数

量. 他们指出一方面传感器数量的增加能够减小探
测算法的最小误差, 而另一方面最小误差与拟合阶
数的关系却是复杂的、不单调关系. 高阶拟合未必
带来小的误差. 因此对于拟合阶数的选取可以通过
比较误差得到, 而传感器数量的确定可以在最小误

差和系统复杂程度之间进行权衡.

3.3 主动与被动控制

鉴于边界层分离对不启动过程的重要性, 相关
的控制方法对不启动过程的控制和影响能发挥一

定作用 [46]. Lin等将 4种不同后掠角、长度和堵塞
面积的后掠斜劈安装于隔离段上壁面, 并进行了试
验研究 [55]. 结果表明合理的斜劈外形能够提高隔
离段对激波的维持能力, 并且突破不启动的反压限
制. 然而当反压超过不启动限制, 激波串无法稳定
于斜劈上游. 另外, 由于斜劈的存在增加了截流面
积, 在高马赫数下反而会降低隔离段的性能.

作为边界层控制的常见方式, Wheeler dou-
blets (WDs)涡流发生器、vortex generator jets
(VGJs)涡发生射流以及两者的组合被用于研究
隔离段不启动控制, 如图 14所示. Wagner等的研
究结果表明, 单独采用二者任一方式并不能较为明
显使不启动推迟, 而采用二者联合控制的方式却能
使隔离段所能承受的最大反压提高 32%, 并使压力
脉动降低34%. 在此方式下, Wagner采用闭环控制
格式, 使不启动控制的成功率达到50% [46].

H
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2
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z
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图 14 涡流发生器 (a)以及涡发生射流 (b) [46]

Fig. 14. Wheeler Doublets and Vortex Generator Jets [46].
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γ
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h

图 15 梯形涡流发生器与Delta形涡流发生器

Fig. 15. Trapezoid vortex generator and Delta vortex generator.
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 T1 T2 T3 T4 T5
(δ)     

图 16 梯形涡流发生器控制下的激波串结构

Fig. 16. Shock train structures with the control of trapezoid vortex generator.



(a)

(b)

T1 T2 T3 T4 T5 (δ)     

 T1 T2 T3 T4 T5
(δ)     

图 17 Delta涡流发生器作用下激波串结构的变化规律

Fig. 17. Development of shock train structures with the control of Delta vortex generator.

作者分别在隔离段侧壁面安装梯形涡流发生

器、在下壁面安装Delta形涡流发生器, 如图 15所
示, 并采用NPLS技术研究了这两种情况下的激波
串结构变化. 通过对比发现, 在侧壁面梯形涡流发
生器的作用下, 脱落的展向涡与激波串相互作用,
使激波串头部变成了分岔的正激波而非交叉的斜

激波, 并且在激波串分岔结构的交点处出现了明显
的滑移线, 如图 16所示. 而对于Delta涡流发生器
的控制而言, 如图 17所示, 在其作用下, 激波串为
一系列来回反射的斜激波 (a), 当激波串与脱落的
涡流相互作用之后, 涡结构发生破碎而激波串结构
也变得不规则. 对比图 16 与图 17可知, 梯形控制
下, 边界层厚度较薄, 有利于减少流道堵塞度和黏
性耗散引起的能量损失.

如图 18所示, Weiss等通过在隔离段壁面开设
边界层抽吸槽 [21]的方式控制激波串的稳定性 [56].
结果表明当抽吸槽的压力小于来流静压时, 激波串
产生的压力梯度足以将部分壁面边界层推入抽吸

槽. 由于抽吸作用稳定了激波串前缘, 当反压足够
大时, 激波串长度减小并逐渐演变成单一正激波.
如果激波串前缘能够被隔离段四个壁面的抽吸槽

所稳定, 那么隔离段压比将能够达到单一正激波所
产生的压比, 从而提高隔离段的性能 [56].

(a) P02/P01=0.60

P02/P01=0.63

P02/P01=0.66

P02/P01=0.68

P02/P01=0.70

(b)

(c)

(d)

(e)

图 18 边界层抽吸对激波串的控制 [56]

Fig. 18. Shock train control using boundary layer suc-
tion [56].

近年来等离子脉冲被引入边界层流动控制, Im
等分别研究无控制、壁面粗糙度 (砂纸)、等离子脉
冲等情况下, 激波串流场的变化规律 [57]. 结果表
明, 无控制情况下, 由于隔离段壁面具有对称的边
界层, 因此当隔离段临近不启动状态时会出现类激
波结构伴随 10 ms左右的周期运动; 当砂纸改变壁
面粗糙度后, 受到干扰的非对称边界层无法形成类
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激波结构, 而是在分离的边界层上游形成相对较强
的斜激波; 在砂纸的基础上引入等离子脉冲控制之
后, 边界层厚度减小, 再次出现类激波结构但是周
期减少30% [57].

如图 19所示, 隔离段壁面形状对激波串流场
结构产生较大影响. 图 19中上图进气道与隔离段
壁面之间由于转折而出现喉部转角的膨胀波, 导致
了流场压力下降. 然而如果采用如图 19下图所示
的锯齿壁面对隔离段进行改进, 由于该壁面边界层
较厚进而形成等效于外凸的物面, 不仅消除了喉部
转角膨胀波, 还能额外的压缩 [29].

S.W.

S.W.: Shock wave

E.W.: Expansion wave

E.W.

Pw

Pw

X

X

?
Free boundary

图 19 锯齿状壁面对隔离段流场的影响 [29]

Fig. 19. Impact of serration wall on the isolator flow
field [29].

不同的宽/高比 (一般为 2.5—10)对激波串流
场的影响主要表现在引起流动的三维性和和压力

脉动 [58]. Rice等研究了不同宽/高比隔离段流场
之后, 压力数据表明宽/高比越大三维性越强; 低
宽/高比隔离段的压力脉动约为平均压力的 1.4%,
而高宽/高比隔离段约为 7.5%. 这是由于高宽/高
比隔离段存在更加距离的边界层分离, 即所谓的分
离 -激波模式, 而这种模式的流场往往具有非对称
性、三维分离区等特征 [58]. Balu等测量了长/高比
分别为 3, 4, 5, 6的隔离段流场, 结果表明从发动机
重量以及激波串流场的建立的角度而言, 长/高比
为 4—5之间较为合适 [59]. 隔离段长度越长则压升
越大, 而进气道对压力的敏感度反而越低. 然而根
据Reinartz的试验研究表明, 当隔离段长度增长到
一定程度之后, 进一步增长隔离段长度并不能增强
隔离段的抗反压能力. 当然, 如果隔离段过短, 也
无法提供足够的压升. 而进气道对压力的敏感性也

随隔离段长度的增加而降低 [60]. 作为下游出口条
件, 反压越高, 激波串向上游运动的速度和距离也
就越大 [42]. 激波串位置的重复性在一定程度上随
燃料等效比的调整而改变 [27]. 而压力 -时间曲线上
的小幅脉动则暗示了激波串在给定的当量比的情

况下是暂时性稳定的. 一般来说, 马赫数以及高/宽
比越大, 所形成的激波串就越长并能稳定在更靠上
游的地方, 压升就能延伸至更远的距离 [61].

3.4 上、下游出口及壁面边界条件的影响

来流条件对激波串流场的影响也较为显著.
Su等的试验结果表明当来流总温达到 1800 K、反
压比为 70时, 激波串的振荡频率为 3107 Hz; 不启
动过程的时间也明显低于总温为 300 K的情况 [42].
Rodi等研究了进气道头罩的唇口角度变化对隔离
段流场的影响. 结果表明当头罩唇口角度为−8◦—
+4◦时, 不启动之后的流场并未出现明显的振荡现
象; 而当唇口角度增大至+6◦时, 不启动流场则存
在频率为 300 Hz的振荡 [48]. Chen等研究了唇口
角为0◦—16◦连续可调的隔离段流场结构和压力分
布, 结果显示随着唇口角度的增大, 隔离段最大抗
反压能力先增大后减小, 适当的唇口角度更有利于
发动机启动 [62]. 如图 20、图 21所示, 头罩唇口角
度的变化改变了唇口前缘激波强度及其在上壁面

的入射位置, 进而引起了不同程度的边界层分离,
从而影响隔离法的启动性能和抗反压能力.

壁面温度会影响边界层结构进而影响激波串

结构和压力分布. 然而Waltrup和Billig的模型并
没有考虑到该影响因素. Fischer等在考虑壁面热
流通量的情况下对Waltrup的模型进行了扩展 [63].

A[(
qwAW
ṁcpT0

)0.8

+ b ·
(2δ2

h

)1.07
]0.23 =

A

C
= const.

Fischer的修正公式中考虑了壁面温度和总
温的影响, 适用于马赫数为 2—3.5, 雷诺数为
4.7× 106—8.2× 106范围内的激波串流场.

在隔离段流场中往往存在复杂的压缩或膨胀

波系, Tan等指出这些波系将导致激波串上游流场
出现流向和横向的参数梯度 [64]. 其研究表明激波
串振荡的主频率与上游边界层的状态有关, 而边界
层状态又受到流场中存在背景波系的影响. 过强
的背景波系会降低隔离段的压比, 导致总压损失增
大, 甚至引起剧烈的非定常流动.
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Arrached boundary layer

Cowl tip shock

Shock boundary layer interaction

Shock boundary layer interaction

图 20 采用NPLS技术获得的隔离段启动状态流场结构 [62]

Fig. 20. The started flow structures of isolator using NPLS [62].

Seperation induced shock wave

Shock/Shock interaction

Cowl tip

shock

Severe seperation

λ Shovk

图 21 采用NPLS技术获得的隔离段不启动状态流场结构 [62]

Fig. 21. The unstart flow structures of isolator using NPLS [62].

4 激波串试验技术总结

近年来, 随着高超声速技术的发展, 超燃冲压
发动机研究已经取得较大的进展. 由于试验是一种
重要而耗费昂贵的研究手段, 试验所能开展的研究
内容和取得的研究进展往往受到设备、技术等方面

的限制. 因此本节将回顾近年来关于隔离段所开展
的试验研究, 并从试验设备、模型设计、测试技术等
方面进行了分类总结, 为今后进一步开展隔离段试
验研究提供思路.

4.1 试验设备分类

首先, 在风洞设备方面, 可以将目前文献所涉
及的试验设备分为两大类, 一类是采用直连式风
洞, 另一类是下吹式自由射流风洞.

如图 22所示, 典型的直连式风洞 [32,34,45,49,65]

通常在超声速喷管段下游连接隔离段构型的试验

段. 超声速喷管以及上游的加热器、气源等可以模
拟隔离段入口来流, 隔离段通常为等截面直通道或

带2◦—5◦扩张角, 隔离段下游可设置模拟燃烧室反
压的截流或射流装置. 由于直连式风洞是大多数实
验室内常见的设备, 将原本风洞的试验段改造成隔
离段构型后可直接替换, 因此能够利用现有的设备
较为方便地开展隔离段试验研究. 然而, 值得一提
的是, 当实际发动机发生不启动时, 进气道将出现
溢流并导致发动机来流的质量流率下降. 而对于直
连式风洞而言, 在超声速流场建立之后, 其质量流
率是固定的. 因而在开这类设备中所观察到的流场
迟滞效应与实际飞行是不同的 [34]. 因此要在该类
设备中模拟溢流现象, 可以采用如图 23所示的方
式. 虽然风洞为直连式风洞, 但是研究者将进气道
-隔离段模型安装于风洞的试验段, 从而能够模拟
发生溢流的进气道流场 [33,44,46,66,67]. 不过采用该
方式将增大风洞的堵塞度, 不利于风洞的启动. 另
外, 由于边界层分离在发动机不启动过程中扮演重
要角色, 实际发动机隔离段的内壁面边界层是非对
称的, 一方面发展于飞行器前体压缩面, 另一方面
发展于进气道头罩前缘. 而直连式风洞的隔离段边
界层则是从风洞入口开展发展的, 无法较为精确地
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模拟实际发动机的边界层发展. 但是直连式风洞的
运行时间一般较长, 能够方便地模拟隔离段 “启动
—不启动—再启动”的过程. 另外, 通过适当改造,
还能够开展模拟进气道/隔离段相互作用 [62]、隔离

段/燃烧室相互作用的流场 [27].

图 22 典型的直连式超声速隔离段风洞 [49]

Fig. 22. Typical direct-connect supersonic isolator
wind tunnel [49].
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图 23 装有隔离段模型的直连式超声速风洞 [33,44,46,66]

Fig. 23. Direct-connect supersonic wind tunnel with
isolator model [33,44,46,66].
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图 24 自由射流风洞中的进气道/隔离段模型 [64]

Fig. 24. Inlet/isolator model in a free-jet wind tun-
nel [64].

对于下吹式自由射流风洞, 其试验仓往往较
大, 便于安装整体发动机模型或飞行器 -发动机一
体化模型 [38,41,63], 如图 24所示. 因此在这类设备
中开展试验能够更好地模拟实际发动机或飞行器

流场. 但是该类风洞运行成本较高, 操作复杂, 占
地面积大, 并非各研究单位都能具备, 而且该类风
洞所用模型往往较为复杂.

因此, 总地来说, 直连式风洞较适合开展仅针
对隔离段的流动机理研究, 而自由射流风洞则较为
适合开展考虑进气道影响或飞行器 -发动机一体化
研究的试验工作.

4.2 隔离段设计

隔离段模型的设计包括几何构型、壁面条件、

热传递、光学窗口等方面. 用于自由射流风洞的隔
离段模型, 往往考虑飞行器或发动机一体化设计,
因此更多地是从整体上结合研究目的来设计. 而
对于直连式风洞而言, 隔离段通常设计成等截面
矩形, 宽/高比通常在1.5—10范围内 [27,37]. 内壁面
可以是光滑壁面, 也可以在壁面覆盖 0.4 mm的氧
化锆防热层 [27]. 也有采用水冷方式处理隔离段壁
面 [52]. 考虑壁面温度效应试验时, 可以在隔离段
壁面内埋电加热元件使壁温升高至 1000 K [63], 如
图 26所示. 在某些特殊场合, 隔离段会被设计成弯
曲通道并与直通道隔离段进行对比 [38]. 当与 1.6◦

扩张角过膨胀的喷管相连时, 隔离段通常被为矩形
截面并具有相同扩展角 [22]. 在直连式风洞中, 也
可以采用铝板将试验段分隔成所需的隔离段通道,
并设置光学窗口 [68]. 然而这种构型的隔离段需要
特别注意风洞的启动问题, 因为在封闭空间中隔
出的两个通道之间可能产生干扰, 一旦其中一个
通道堵塞, 整个风洞质量流率下降, 则另一个通道
也将不启动. 那么就会影响相关的试验结论. 另
一方面, 当在隔离段模型上开设用于流动成像测
试的光学窗口时, 由于隔离段的内外压差导致光
学窗口几个安装点附近产生应力集中, 会在纹影图
像中形成干扰条纹 [33]. 当研究进气道 -隔离段相互
作用时, 需要设计一些特殊构型的隔离段模型. 比
如具有 6◦压缩面的进气道, 侧壁面具有 53.5◦后掠

角 [33,44,46,66,67]. 如果考虑进气道头罩的唇口角度
对隔离段流场的影响 [48,62], 那么隔离段模型的设
计就更为复杂, 如图 27、图 28所示.

在开展隔离段流场试验研究中, 如何模拟燃
烧室反压和放热所引起的流动阻塞和发动机不启
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动, 是另一个需要考虑的重要方面. 因为采用不
同的模拟方式, 将对测试结果产生较大影响. 通常
是在隔离段出口采用截流方式模拟反压和燃烧放

热产生的第二喉道 [69,70]. 目前文献中常见的几种
方式包括在隔离段出口处安装斜劈 [32,38,43], 横向
射流 [23,27,57,68,71], 截流板 [62], 斜板 [32,33,44,46,49,66],

双面斜劈等 [63]. 关于截流的流动机理也有相关的
数值研究 [67,72]. 如前文所述, 当隔离段临近不启动
状态时, 激波串的不稳定性更为剧烈, 微弱的压力
升高都可能引起不启动的发生. 研究该极限情况下
的隔离段性能时 (比如最大抗反压能力), 斜劈方式
相对于其他方法更为合适.

plug plug
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nozzle combustor

350 150 130

Inlet

freestream

isolator

1100

T25 T14
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T13

图 25 飞行器 -发动机一体化模型 [31]

Fig. 25. Integrated model of vehicle-engine [31].

300

18

100

300

图 26 带壁面加热的直连式隔离段结构示意图 [63]

Fig. 26. Schematic diagram of direct-connect isolator with wall heating [63].
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图 27 头罩唇口角可调的进气道 -隔离段模型 [48]

Fig. 27. Inlet-isolator model with an adjustable cowl [48].
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图 28 头罩唇口角度可调的直连式隔离段风洞 [62]

Fig. 28. Direct connected isolator wind tunnel with an
adjustable cowl [62].

4.3 测试技术

关于测试方法, 用于隔离段试验研究的主要
有PIV, LDV, BOS、纹影、压力传感器、热电偶、
NPLS、表面油流等等.

压力测量是目前绝大部分文献中所采用的主

要测试方法. 低频压力测试系统往往用于测量隔离
段表面静压分布 [27], 而由于激波串流场的高频振
荡, 需要采用高频压力传感器 (0—20 kHz)测量时
间解析的压力信号曲线 [35,38,52,68]. 需要注意的是
测试系统的采样频率需要高于传感器的最高频率,

199401-14

http://wulixb.iphy.ac.cn
http://wulixb.iphy.ac.cn


物 理 学 报 Acta Phys. Sin. Vol. 64, No. 19 (2015) 199401

比如50 kHz或更高. 然而传感器采用内埋安装, 其
响应频率被降低. 因此在开展大量测量之前, 需要
对其响应频率重新估计, 过程如下:

f0 = a

√
r2

4πl(V + 4r2l/π)
,

其中a是当地声速, l是测压管道长度, r为管道内
径, V 为传感器腔体容积. 当计算频率 f0时, 通常
对 l和V 取最大估计, 而声速a则取最小估计 (一般
取 300 m/s), 从而得到较为保守的频率估计 f0. 通
常要求采用系统的频率应为所测信号频率的 3倍
或更高. 当然, 同时采用低频、高频压力测试系统
和K型热电偶对隔离段性能进行测量是较为推荐
的 [27,63]. Ashley的研究表明闭环系统的性能与传
感器的间距相关, 至少要满足分辨率的要求. 对脉
冲信号的分辨率和响应速度是闭环系统的关键参

数. 对激波的冲击响应要求能够分率最快的流场扰
动, 以满足系统对激波串位置的检查和控制 [49].

作为常规的流动显示技术, 纹影被广泛用于隔
离段流场结构研究. 当然纹影技术通常与压力测量
同时被用于激波串试验研究 [20,32,37,49,59,64,69,70,73].
平面激光瑞利散射技术planar laser rayleigh scat-
tering (PLRS)能够揭示隔离段不启动流场的复杂
流动结构 [68]. 并且研究发现在非对称壁面边界层
中相对较厚的湍流边界层引起了斜激波, 而对称边
界层则产生类激波结构. 边界层越厚, 不启动过程
发展越快. 这是该类技术被用于隔离段试验研究的
首次报道 [57,68]. 而类似的基于纳米粒子的平面激
光散射技术 NPLS 能够同时精细地显示激波串及
湍流边界层复杂结构 [62], 其系统布置如图 29所示.
由于纳米粒子的跟随性和光散射特性较好, 湍流边
界层以及多重激波的相互作用能够被清晰显示. 事
实上, 该技术已被用于多种典型的超声速流场的结
构测量 [74−76], 密度场测量 [77−79]以及气动光学畸

变测量 [80]. 然而, 在应用该技术时, 需要特别注意
粒子的跟随性问题 [81].

Seeding

Gas inlet

Nozzle

Nd:YAG laser

Vacuum

Synchronizer
CCD

Computer

Particle generator

图 29 采用NPLS技术的隔离段风洞试验系统 [62]

Fig. 29. Experimental setup of isolator wind tunnel using NPLS technique [62].

图 30 背景纹影技术在隔离段流动结构和密度场测量中的应用 [82]

Fig. 30. Applications of Background Oriented Schlieren on the measurements of isolator flow
structures and density field [82].

对于超声速流动的密度场测量, 除了NPLS技
术以外, 背景纹影技术 BOS (background oriented
schlieren) 在经过密度梯度校准之后, 也能够获得
激波串流场的密度信息 [82], 如图 30所示. 而在速

度场测试方面, LDV, PIV被用于测量激波串流场
的三维流动结构 [19]. Rockwell等采用聚焦纹影和
SPIV测量了直连式隔离段内后向斜劈燃料射流与
激波串相互作用的速度场和流场结构并指出射流
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结构与斜劈尺寸对流场的影响较大 [83]. 图 31所
示为 tunable diode laser absorption spectroscopy
(TDLAS)测试系统用于测量隔离段的激波串结
构 [84,85]. 该技术通过Boltzmann关系获得流场静
温, 通过吸收线宽度得到静压. 并且该系统具有较
高的精度, 其静压测量与常规压力测试系统的差别
不超过2%, 静温测量与仿真的结果相差不超过2%.

2

1

4 1

2

3

5

3

图 31 采用TDLAS系统测量激波串流场结构 [84]

Fig. 31. Measurement on shock train structures using
TDLAS system [84].

5 结 论

为实现高超声速飞行, 超燃冲压推进是其关键
技术之一. 作为双模态超燃冲压发动机的重要组
成部分, 隔离段虽然构型简单, 但却发挥着实现模
态转换、防止发动机不启动、压缩来流、稳定激波

串等重要作用. 由于发动机流场属于非常复杂的
湍流以及激波问题, 因此作者认为将目前隔离段研
究已取得的认识与湍流问题的研究方法相结合, 应
用精细化测量技术包括基于NPLS技术开发的三
维流动结构测量 [86]、密度场测量 [87]、雷诺应力测

量等 [88]可以在发动机复杂流动研究中发挥较大作

用. 另一方面, 由于隔离段激波串流场存在高频的
自激振荡并且其频率随背压升高而增大, 对测试方
法的频率提出来了更高的要求. 因此, 精细化测量
向多帧高频测试 [89]方向发展也将有助于研究的进

一步深入.
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Review of recent experimental studies of the shock train
flow field in the isolator∗
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Abstract
Since the concept of hypersonic flight was proposed, progress of the related theory, experiments and simulations has

been gained. As an important component of the scramjet engine, the isolator plays a key role in the engine performance
and flight success. The flow mechanism it involves is very complicated. In the view point of experimental research, this
paper reviews the recent progress of scramjet isolator studies, analyzes the features of the isolator flow based on fine flow
diagnosis technique (nano-tracer planar laser scattering, NPLS), including the three-dimensional structures of the shock
train flow field, turbulent characteristics, hysteresis motions, unstart flow and shock train leading edge detection. Studies
of the isolator flow can be classified and discussed according to the wind tunnel facility, isolator design and measurement
techniques. Based on this, suggestions for further research can be proposed.
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