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摘要：超燃冲压发动机内的迟滞现象已经被实验观察到并吸引了越来越多学者的兴趣，但它的形成机理却尚
不明确。本文的工作致力于明确超声速内流流动中出现迟滞的条件以及探索其形成机理。本文通过来流 Ma3
的冷流直连实验发现在带有小斜坡的矩形等直隔离段内，随着反压连续增加和下降，存在一种表现为激波串
停留位置迟滞的流动现象。本研究认为激波串与上游存在的较强逆压梯度区或分离区的相互作用导致了流动
迟滞发生。本研究发现了一种新的流动现象，其有助于探索发动机燃烧实验中迟滞现象的机理。 
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1 引言 

隔离段作为连接进气道和燃烧室的关键部件，其一项重要功能是抵抗燃烧室内的反压已实现进气道和燃

烧室不同工况的性能匹配。隔离段内的流动非常复杂，有包含着激波/边界层干扰的激波串结构及其振荡现象
[1]
。许多学者都致力于研究隔离段内复杂流动的机理。Walrtup 和 Billig

[2]
、Bement

[3]
等建立了经典的激波串

压升经验公式。对隔离段的研究大大提高了人们对隔离段内流动的认识。然而尽管如此，近年来的一些学者

发现在燃烧实验中，随着当量比连续增加和下降的变化，隔离段和燃烧室内的流动在同一当量比下出现了迟

滞现象
[4,5]

。在数值模拟方面，Baurle
[6]
和 Dalle

[7]
也观察到了类似的迟滞现象。而这种迟滞现象对于飞行器的

控制有着不可忽视的影响。然而现阶段对这种影响的评估以及迟滞的形成机理尚缺乏深入的认识。鉴于以上

关于迟滞现象的研究主要集中在燃烧实验或者带燃烧的数值模拟上。本文从冷流试验出发来探索隔离段内的

迟滞现象，确认冷流试验中隔离段内是否会发生迟滞现象。并以此来更进一步探索燃烧试验中出现的迟滞现

象的机理。 

 

2 试验方法和模型 

根据文献调研的结果，本文在直连试验台上设计了一个带后掠尖楔的等直隔离段模型。整个试验段包括

喷管段、隔离段和扩张-收缩段以及节流堵锥，连接图和基本尺寸如 Fig 1 所示。喷管段模块长度为 160mm，

喷管模块可以更换以实现不同的 Ma 数，变化范围为 2、2.5、3。隔离段是 80mm×40mm 的等直段，其长度为

470mm。在隔离段下游设置了可以更换的模块，并在测壁上开有纹影观察窗；模块长度为 260mm，观察窗长度

230mm。尖楔位于此模块距上游 78mm 处。尖楔角为 10°，尖楔底边长 37mm。隔离断后是突扩段。扩张-收缩

段包含了一段等直段、方转圆和圆形收缩段，总长度为 390mm。在收缩段后安装有节流堵锥，节流堵锥可以

前进后退以控制节流面积，其运动速度为 7-34 mm/s，可以连续运动和阶梯进动。 

喷管上游有稳压室，稳压室总压可以调控，本文试验中总压约为 1.5 Mpa，总温为 270 K，喷管将气流加

速至 Ma ≈ 3。 
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如 Fig 7 所示，流动的主要结构为激波和反射激波 S1，分离区 F1、FF1 以及几何结构为尖楔。在堵塞度

降低时，分离区 FF1 有被反射激波 S1 牵引。因此，分离区 FF1 有着更强的维持从尖楔后缘到下游高压区大旋

流的能力，而堵塞度上升时尽管反射激波 S1 也牵引着分离区 F1，但不足以将分离区 F1 牵引至尖楔后缘。这

个差别是到达这个堵塞度的路径不一致产生的。结合数值模拟的结果发现，当上游存在较强的逆压梯度区甚

至分离区时在反压增加和下降（或者说激波串前后移动）的连续过程便会出现流动迟滞现象。这需要做更深

入的理论分析。 

 

5 结论 

本研究在冷流试验中发现了随反压连续增减过程中的流动迟滞现象。迟滞现象表现为在相同大小的反压

作用、不同的反压变化路径下，分离区停留位置出现迟滞。本研究认为迟滞的关键是上游存在较强的逆压梯

度区甚至分离区。正是这种扰动的存在以及其与激波串的相互作用而产生了流动迟滞现象。 
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