
$27卷增刊 空气动力学学报V乩27。增刊
一2009年12月 ACTA AERoDYNAMICA SnnCA Dee．，2009

文章编号：0258—1825(2009)增刊一0063—06

高焓激波风洞爆轰驱动技术研究

赵伟，姜宗林，俞鸿儒
(中国科学院力学研究所高温气体动力学重点实验室。北京100190)

摘要：激波风洞爆轰驱动技术利用引爆可燃混合气体快速释放的化学能产生强激波，压缩激波管的试验气体，提供

产生超高速流动所需的试验气源，是近十几年来发展成功的激波风洞强驱动方法。本文分布介绍了反向爆轰驱动、正

向爆轰驱动和反向爆轰膨胀驱动模式，分析了应用这些驱动技术产生的高焓、高雷诺数、高超声速流动的气源特点，探

讨了不同驱动模式影响激波风洞性能的关键因素。并重点介绍了反向爆轰膨胀驱动模式，分析了影响缝合条件的参

数以及二次波现象。应用这些爆轰驱动技术，研制了能够产生总焓为1000K一8000K。具有较长试验时间的高品质超

高速气流。为开展高超声速气动实验研究奠定了良好的基础。
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0引 言

与传统的空气动力学相比．超高速流动(Hyper-

velocity)由于流动滞止产生的高温．导致了空气分子

的振动激发、解离、甚至电离，使得普通空气变成一种

不断进行着热化学反应的复杂介质，其介质和流动特

性超出了经典气体动力学理论能够准确预测的范围。

成为空气动力学的前沿学科，也对地面模拟实验技术

研究带来了挑战⋯。通常认为【2’3】：传统的空气动力

学实验模拟主要要求马赫数和雷诺相似，实验模型可

以缩尺。超高速流动实验模拟要求复现试验气体成

分、气流速度、温度以及特征密度。由于化学反应的

存在，实验往往要求大尺度的实验模型。因此，为了

开展超高速气动实验。复现飞行条件成为高超声速地

面实验技术研究的目标，至少要复现来流速度，温度

和气体组分。同时模型的尺度效应也成为高超声速

研究日益关心的重要问题。

在几十年来的高超声速实验装备的研制中，激波

管类的脉冲设备以其总温与总压高、模型尺寸大、运

行成本低在超高速地面试验设备发展中占有无可替

代的地位H别。近年来欧美【6q】国家投入大量经费，

以提升激波风洞的尺寸和运行指标，旨在近可能地复

现超高速飞行条件。脉冲型高超设备的优势是可产

生高温、高压的试验用空气气源，但是能提供的试验

时间较短，·般仅具有毫秒的量级，而且随着气流总

温的提高，相应的试验时间也显著缩短。考虑到吸气

式高超声速推进系统的超声速燃烧现象和飞行器／发

动机的一体化飞气动实验，则大幅度地提升激波风洞

尺度和试验时间是非常必要的一J。

高超声速研究几十年来，已经发展的高焓激波风

洞的驱动方式有加热轻气体(如氢气和氦气)、自由活

塞驱动、爆轰驱动三种。后两种代表了国际高焓高超

设备目前的发展方向。美国Calspan中心利用加热氢

气的方式，发展了LENS II高超声速激波风洞．其喷

管出口直径1．55m，气流马赫数6、7，试验时问长达

18—30毫秒一J。LENS II研制是成功地．但是需要的

驱动气体量巨大，而且大量氢气的储存、运输、加热和

排放等存在诸多安全因素，大大地限制了进一步增大

风洞尺寸以提风洞性能的可能性。自由活塞驱动方

式已经得到了广泛的应用，澳大利亚、德国、美国、日

本都发展了这种类型的风洞。由于自由活塞不存在

等速运动区间，所以稳定试验时间非常有限，一般短

于2ms。而且驱动技术复杂．运行成本高。爆轰驱动

模式虽然出现与六十年代，但在近十几年成功地发展
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成为一种先进的驱动技术。

中国科学院力学研究所自八十年代末起开展爆轰

驱动技术的系统研究，首先在原JF8激波风洞上开展

了氢氧爆轰试验，并成功地产生了高品质的高温、高压

驱动气源¨引。随后于1990年建立了BBFl00爆轰实

验管，针对其中的关键技术难题，开展了系统的反向爆

轰驱动激波管性能研究，重点解决立即起爆¨¨；反向爆

轰驱动产生的高反射蜂压问题(121；高初始压力的均匀、

混合【131；氢氧爆轰驱动激波管的性能【14J副等问题，并

于1996年立项，将原JF4B激波风洞／炮风洞改造成为

JFl0爆轰驱动高焓激波风洞(图I)。

爆轰驱动有正向和反向两种运行模式，各自具有

不同的驱动特点。俞鸿儒先生首次提出应用反向爆

轰驱动和卸爆技术，成功建立了国际上第一座氢氧爆

轰驱动高焓激波风洞，该风洞还可以运行于正向爆轰

驱动模式，在国际上确立了我国在爆轰驱动技术研究

方面的领先地位。在俞先生的领导下，中国科学院高

温气体动力学重点实验室成功地发展了基于激波反

射概念的具有扩容腔的正向驱动技术、模拟动活塞效

应的双爆轰驱动技术、具有模拟低端高焓流动的反向

爆轰膨胀驱动技术。这些驱动技术使得实验室研制

的高超声速高焓流动实验平台具有模拟总温范围

1000K一8000K、总压高达800大气压、高雷诺数一4

×10。／m高焓流动的能力，为开展高超声速的气动

力／热、真实气体效应、气动物理等问题的研究创造了

条件，同时也为开展吸气式高超声速推进技术、飞行

器／发动机一体化气动试验奠定了基础。

1 反向爆轰驱动模式

围l JFl0爆轰驱动结构示意图

Fig．1 Sketch of the JFl0 detonation driven shock tunnel

对于反向爆轰驱动模式，应用Taylor稀疏波后压

力均匀的高压气体作用驱动气体，非常有利产生稳定

的驻室气源。但是爆轰波的末端反射不仅影响了风

洞的安全运行，而且其反射波干扰了风洞驻室气源状

态，缩短了实验时间。俞鸿儒先生首次提出应用反向

爆轰驱动时，应该在激波风洞末端同时应用卸爆技

术，以此消去爆轰波反射产生的高温和高压、保证风

洞安全影响，另外降低反射波对风洞气源的影响，延

长实验时间。由于爆轰产物具有较高的声速，所以具

有产生高P5状态的优势。通常高雷诺数状态所需的

总温以不冷凝为标准，总压值则需上百兆帕。图2所

示了反向爆轰驱动模式的运行波图。对于反向爆轰

模式，在图l所示的激波风洞主膜处引爆混合气体，

领域爆轰波后的气体在激波管产生人射激波，爆轰波

向上游传播进人卸爆段。

圈2反向爆轰驱动运行波阁

Fig．2 The#一1 wave diagram of the backward

detonation—driven shock tube

如果采用氢氧混合气体，由于爆轰产物的声速较

高、高B状态对应的极限入射激波马赫数为

胍=3．2。图3(a)给出了爆轰初始压力为3．5MPa时

的实验结果，产生的入射激波马赫数为胁=2．5时，
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获得的驻室气源参数为Ps=55MPa，L=一1100K，试

验时间约4ms。若采用乙炔／空气混合气，由于其爆

轰压力高于氢氧爆轰，而声速较低，高P，状态的极值

点在胁一2．3左右。图3(b)所示了采用初始压力

3MPa的乙炔／空气混合气体的实验结果，获得的气源

参数Ps=80MPa、瓦一1000K、流场雷诺数约

4×108／m、压力平台时间约7ms。实验结果表明应用

乙炔／空气混合产生爆轰进行高雷诺数的气动试验具

有更明显的优势。
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图3影氧)(a)．乙炔／空气(b)反向爆轰商巧总压曲线
Fig．3 Higll P5 pressu糟cuwe$如r hydrogen／oxygen(a)

and acetylene／air(b)detonation—driven shock tunnel

2正向爆轰驱动模式

相对于自由活塞驱动，应用反向爆轰获得的试验

气流总焙相对较低，而正向爆轰具有更强的驱动能力，

是一个重要的研究方向。对于图l所示的激波风洞结

构，正向爆轰模式在风洞上游末端起爆。在激波管产生

的入射激波强度远高于反向爆轰，但是Taylor稀疏波

的影响使得入射波衰减严重，成为应用正向爆轰模式

必须克服的主要问题。我们首先提出一种具有变截面

的爆轰驱动器，采用驱动段内径150ram、被驱动段内径

100nun和600角的过渡段，其运行波图如图4所示。由

图可见，爆轰波从上游传播到主膜处过渡段附近时，产

生了激波汇聚，削弱了爆轰波后Taylor稀疏波影响的

强度。如果应用得当变截面的正向爆轰驱动模式对于

入射激波的衰减具有一定的延缓作用。

图4正向爆轰驱动运行波图

Fig．4 Wave diagram of the forward detonation—driven shock tube

图5总压和皮托压力曲线

Fig．5 Total presmm hlstori∞and plt,,t pressure hi瞄ories

设定氢氧混合气的初始压力为3．5MPa，图5分

别表示了应用正向爆轰驱动模式在风洞驻室和试验

段测得的总压以及皮托压力曲线。对应的气源总焓

约为14．5MJ／kg，试验流场气流速度4860m／s。在此

基础上开展了一系列对比实验ⅢJ，测量结果表明正

向爆轰的驱动能力较反向爆轰高一个数量级，而且气

源品质良好，由此验证了正向爆轰驱动对于高焓流动

实验的适用性。

为进一步改善气源品质，高温气体动力学重点实

验室先后开展了扩容腔技术¨引、双爆轰驱动”引、串接

喉道L203等方法研究。并取得成功。已经把JFl0逐渐

地改造成为能够模拟总温高达8000K。驻室压力平台

超过6ms的高性能高焓激波风洞。图6给出了应用
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扩容腔技术获得的总压曲线．其平稳性预示了试验气

流的良好品质。
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图6应用扩容腔技术改进的JFl0的总压曲线

Fig．6 Total pIM黼histories砒JFIO driven IIectiort

3反向爆轰膨胀驱动模式

吸气式高超声速飞行器的飞行速度范围一般为

马赫数4—8，需要模拟试验气流的来流总温在1000K

一3000K之间，来流总压在lMPa—llMPa之间，需要

重点研究的是高超声速飞行器的气动力／热、发动机

内部的超声速燃烧过程、发动彬飞行器一体化流动
规律、高超声速飞行器气动光学特性等等。由于高超

声速流动耦合了热化学反应、高速燃烧过程以及热辐

射等现象，传统的雷诺数和马赫数实验模拟准则在这

种具有多尺度效应情况下明显不足；为了有效地开展

高超声速地面实验，试验气流需要满足下述几个参数：

自由流速度、自由流总焓、飞行压力、纯净试验气体、

化学反应进程。世界上还没有可以全部满足上述几

个参数的试验装备，但是激波风洞具有良好的发展潜

力，主要问题是试验时间太短。

根据反射型激波风洞的特点，如果希望获取较长

的试验时间，激波风洞必须工作于缝合运行条件。基

本概念是通过匹配驱动气体声速，使得反射激波与接

触面相遇时完全透射，以保证激波风洞驻室气源在要

求的试验时间里维持一个较为恒定的状态。为了利

用爆轰驱动的优势，产生满足缝合运行条件要求的驱

动气体参数，俞鸿儒先生提出了“小驱动器”驱动“大

激波管”的新方法，简称为反向爆轰膨胀驱动模式。

具体思路是利用变截面技术将爆轰产物有效地膨胀，

使其热力学状态降低到满足缝合条件的参数，从而产

生所需要的长试验时间。为了验证这种新驱动模式

的有效性，我们利用JF8A激波风洞改装而成一座实

验装置，其结构示意图如图7所示。其驱动段内径

86ram，长11．1m，被驱动段内径155mm，长12．8m；卸

爆段内径150ram．长4．6m。实验采用乙炔／空气作

为爆轰气体和在主膜处起爆的反向爆轰驱动模式。

以反向爆轰膨胀驱动模式工作的激波管运行波图如

图8所示。与其它驱动模式相比，图8揭示了二次波

的存在，它有可能干扰驻室状态，影响激波风洞的性

能。

图7长试验时问爆轰驱动实验装置结构示意图

Fig．7 Sketch of the experimental facility operated in 8 baekwanl

detonation expansion mode for long test time
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圈8。小驱大”爆轰驱动激波管波圈

Fig．8 The掌一I diagram or"a shook runnel 0Ix*rated

in-backward detonation expansion modo

应用图7所示的实验装置，开展了反向爆轰膨胀

驱动模式的可行性实验验证。图9分别给出了在图7

中标注的4、5、8号测点的压力曲线。曲线中的第二

个后台阶表明了二次波的位置。其强度可以由台阶前

后两个平台的相对幅值比来度量。实验结果表明：如

果应用适当的膨胀过程控制二次波强度，那么由于粘

性和激波／边界层相互作用的影响，二次波的强度将

随着传播距离的增加而逐渐减弱。最终发散成为一系

列膨胀波，可以大大降低其对下游驻室气源的影响。

图lO给出了在激波管末端测得的驻室压力曲

线。实验采用乙彬空气／氧气，混合比为c：Hz：O：：
N2=l：2．5：6．5，末点激波速度Ms=4．9，气流总温瓦

万方数据



增刊 赵伟等：高焓激波风洞爆轰驱动技术研究

一2750K，压力平台稳定时间达15．5ms。实验结果成

功地验证了应用反向爆轰膨胀驱动模式获得稳态长

试验时问高温高压气源的可行性。依据上述结果，如

果按照图7所示实验装置的尺度成比例地增长到200

米左右，则激波风洞驻室的压力平台时间可达100毫

秒。这样长的试验时问能够满足带超燃冲压发动机

试验的需求。

CH4

CH5

CH8

CH6

CH8

O 7．68 I 5．36 23．04 30．72
f／ins

图9实验获褥的4*1．5。、8。测点压力曲线

Fig．9 PI∞叫他histories recorded at 4。5。8。

measurement points．respectively

0 6．4 12．8 19．2
C／ms

图10驻室压力测量曲线

ng．10 Tested pressure histories砒shock tunnel roonl

4 结 论

本文研究了三种高焓激波风洞爆轰驱动模式，在

获得高焓、高雷诺数、长试验时间的超高速气流方面

都获得了成功的验证。应用这些技术研制的高温气

体实验平台具有模拟飞行速度1500m／s一6000m／s、

自由流总温在1000K一8000K之间，总压在1MPa一

80MP的能力。研究证明爆轰驱动技术在激波风洞中

的应用是成功的，将为高温气体动力学科的研究与发

展发挥重要作用。
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Study on detonation drivers for high·--enthalpy shock tunnels

ZHAO Wei，JIANG Zong—lin，YU Hong—ru

(Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics，Institute of Mechanics，

Chinese Academy ofSciences，Beijing，100190，China)

Abstract：In detonation—driven shock tunnels．strong shocks can be generated in shock tubes witll chemical en．

ergy to compress test gases for hypervelocity experiments．Recently，the detonation driven shock tunnel has become a

promising advanced hypersonic test facility．The detonation drivers were introduced in the paper，including the back—

ward detonation driver，the forward detonation driver and the backward detonation—expansion driver．The reservoir

states were analyzed to examine the different detonation drivers．The backward detonation—expansion driver was dis—

cussed more to investigate into matching operation condition and secondary waves．With those detonation drivers，an

excellent test platform was developed to replicate the hypervelocity flight conditions for air——breathing hypersonic vehi··

cles．High—enthalpy test flows were generated with the total temperature froml000K一8000K with long test duration．

Such the flows provide the hypersonic study with the outstanding experimental facilities．

Key words：forward detonation driver；backward detonation driver；shock tunnel；hypervelocity flow；hypersonic

techniques．
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