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超高速流动模拟及热化学反应模型对比研究

周凯1，李旭东2，胡宗民1，* ，姜宗林1

( 1． 中国科学院力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京 100190; 2． 北京航天长征飞行器研究所，北京 100076)

摘 要: 超高速流动是飞行器再入大气层时所面临的高速高温流动环境，膨胀管是

少数几种能模拟超高速流动的地面设备之一。采用数值模拟方法对超高速试验进行辅助分析
诊断，流动模拟时热化学反应模型的选择对流场特性影响较大，分别选择 5 组分、11 组分热平
衡及 5 组分热非平衡模型，对比研究 3 种不同热化学反应模型对双楔试验模型数值模拟结果
的影响，以进一步评估超高速流动模拟时热化学反应模型的适用范围。结果表明，试验气流条
件下 5 组分化学模型即可满足要求，加速气流条件则必须采取 11 组分化学模型，而对于流动
中热非平衡效应显著时，热化学非平衡模型更为适用。
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飞行器再入大气层时面临非常复杂的流动环

境，由于强激波的压缩，波后温度急剧上升，高温

引起气体原子、分子能量激发，离解、电离，以及电
子激发和辐射等一系列复杂的物理、化学现象。高
温条件下，传统的完全气体假设已不再适应，高超

声速流场中气体呈现“非完全气体”特性，通常称
之为高温真实气体效应［1］。如果高超声速飞行器
飞行速度持续提高，一般认为大于 5 km/s，例如阿
波罗飞船再入速度高达 11． 2 km/s［2］，此时高温真
实气体效应变得更为剧烈，这种高温真实气体效应

极其显著的高超声速流动被定义为超高速流动［3］。
对于超高速流动的研究手段主要有试验方法

及数值方法。膨胀管 /风洞是目前世界上能够产
生超高速试验流场的少数地面试验设备之一，其

结构与反射型激波风洞类似，通过去除后者的驻

室，在激波管下游串联一个等截面的加速段，通过

主激波波后气体的非定常膨胀使试验气流进一步

加速，得到更高的气流速度和总焓。膨胀管的概
念是由 Ｒesler 和 Bloxsom［4］首次提出的，Trimpi［5］

经过详细的理论研究，分析了膨胀管在产生超高

速气流方面的优势，指出只要改变膨胀管各段的

充气压力，就可以得到大范围的试验气流。自从
20 世纪 60 年代膨胀管研究的进入第 1 个高潮
期，但一直没有得到稳定的试验气流。直到 20 世
纪 80 年代末，Paull 等［6］将自由活塞驱动与膨胀
管相结合，改善了膨胀管的性能，获得了稳定的可

用试验气流。随着宇宙探测、星际旅行对超高速
模拟试验的需求，20 世纪 90 年代又出现了膨胀
管研制的一个新高潮。世界范围内的膨胀管 /风
洞设备主要集中在澳大利亚及美国，澳大利亚

Queensland 大学发展了自由活塞驱动 X-系列膨
胀管，最大速度可达 13 km /s［7］，但是试验时间很
短。美国 CUＲBC 研究中心在验证型膨胀风洞
LENS-X的基础上得到了尺寸放大版膨胀风洞
LENS-XX，总长超过 70 m，试验时间可达毫秒量
级，是世界上最大的膨胀管 /风洞设备［8］。国内目
前已知的膨胀管设备，是中国科学院力学研究所高

温气体动力学国家重点实验室( LHD) 于 2008 年建
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立的爆轰驱动膨胀管 JF-16，可以实现速度超过
10 km/s的超高速试验气流，试验时间为 100 μs，为
超高速地面试验提供了基础支撑条件［9］。
然而，由于试验设备能力及测量手段的限制，

地面模拟难以获得大量可靠有效的试验数据，以

膨胀管为例，通常情况其试验时间仅为微秒量级，

传统的测量手段很难在如此短的时间内响应。针
对超高速流动热化学非平衡效应的数值方法近年

来发展迅速，通过数值模拟结合有效试验数据的

一体化研究技术在超高速流动研究领域发挥着越

来越巨大的作用［10-11］。
超高速流动中存在着复杂的流体物理与热力

学过程，强激波的压缩( 飞行器头部驻点区域) 和

剧烈膨胀( 头部以下流场) ，使得超高速流动成为

一种处于非平衡热化学状态介质的非定常流动，

高温气体宏观热力学性质的确定非常复杂和困

难［12］。学者们在理论分析中提出了一系列物理
模型来模化上述复杂的物理、化学过程［13-14］。然
而，这些模型都不同程度地带有各自的局限性、经
验性及不确定性，同一物理问题条件下，不同物理

模型计算结果差异显著，各自的物理模型只是依

赖于各自的试验数据［15］。因此，对于物理模型的
适用性研究工作在不断进行，许多模型也在发展

中得到改进［16-17］。
超高速流动数值模拟时，选取不同的热化学

反应模型，试验气流特性及试验模型的气体动力

学特性都会受到影响。本文研究内容主要是对超
高速来流条件下的典型试验模型，比较分析不同

热化学反应模型对流场结构及模型壁面参数的影

响机制，进一步评估各热化学反应模型的适用范

围，从而保证超高速流动模拟的准确性及可靠性。
同时，也为实验室即将开展的膨胀管超高速流动

显示工作提供计算流体力学( CFD) 数据支持。

1 JF-16 膨胀管机理及气流参数
JF-16 膨胀管主要有 3 个部分组成，分别是爆

轰段( detonation tube) 、激波管 ( shock tube) 及加
速段( acceleration tube) ，其运行过程如图 1 所示。
当爆轰波冲破爆轰驱动段 /激波管之间的主膜后，
驱动气体压缩激波管中的试验气体，在激波管中

形成一道激波，称为主激波 ( PSW) ，同时中心膨
胀波向驱动段的高压气体中传播，主激波和膨胀

波之间由驱动 /试验( 2 /3 区) 气体界面 ( PCS) 分
开。当主激波运动到第 2 道膜并将其冲开后，在
加速段形成第 2 道入射激波( SSW) ，同时形成中
心膨胀波向上游的 2 区试验气体中传播，由于

2 区气体处于超声速状态，因此该膨胀波在实验
室坐标系下是向下游运动，并形成试验 /加速( 5 /
6 区) 气体界面( SCS) 。2 区试验气体经该非定常
膨胀波后，进一步加速并降低静温到达最终试验

状态，即 5 区高焓、高速的试验气流。
JF-16 膨胀管可以产生超过 10 km /s 的超高

速气流，其典型的试验气流和加速气流参数如

表 1所示，第 3 节中根据问题的研究特性分别选
取二者作为计算的来流条件。

图 1 JF-16 波动过程图
Fig． 1 Sketch of wave process for JF-16

表 1 试验气流和加速气流参数
Table 1 Flow parameters of test and acceleration gas

气流参数 u / ( km·s － 1 ) T /K Ma p /Pa ρ / ( kg·m －3 )

试验气流 8． 0 2 390 7． 6 9 524． 550 0． 011 6

加速气流 8． 8 9 335 3． 2 9 220． 575 0． 001 7

注: u—x方向速度; T—温度; Ma—马赫数; p—压力; ρ—密度。

2 数值方法及热化学反应模型

高超声速飞行时，波后气体受到激波压缩同

时升温，高温空气会因飞行速度不同发生各种化

学反应，使得空气特性偏离量热完全气体或热完

全气体［18］。随着飞行器轨道和速度的逐步提升，
驻点区域空气会经历量热完全气体、热完全气体
到高温气体的变化，热化学状态也由常温无反应

气体过渡到单温度( 热平衡过程) 描述的化学平

衡态、化学非平衡态到最终的多温度 ( 热非平衡
过程) 热化学非平衡态;与此同时，与化学反应相

关的气体组分也由 2 组分( N2、O2 ) 发展到 5 组分
( N2、O2、NO、N、O) 甚至 11 组分 ( N2、O2、NO、N、
O、N +

2 、O
+
2 、NO

+、N +、O +、e － ) ，需要根据流动的

具体特征选择最适合的热化学反应模型［19］。
本文主要关注超高速流动模拟时不同热化学

反应模型对流场特性的影响机制，对数值方法进

行了简化，忽略黏性和热传导，采用了多组分

Euler方程，其二维的控制方程如下:
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U
t

+ F
x

+ G
y

= Sc ( 1)

其中:

U =［ρC1，ρC2，…，ρCn，ρu，ρv，ρe］ ( 2)
F =［ρC1u，ρC2u，…，ρCnu，ρu

2 + p，ρuv，( ρe + p) u］
( 3)

G =［ρC1v，ρC2v，…，ρCnv，ρuv，ρv
2 + p，( ρe + p) v］

( 4)
Sc =［ω1，ω2，…，ωn，0，0，0］ ( 5)
式中: U为未知变量; F和 G分别为 x、y方向的对

流通量; Sc 为化学反应源项; ρ =∑
ns

sp = 1
ρsp =∑

ns

sp = 1
ρCsp

为混合气体的密度，Csp和 ρsp分别为各气体组分
的质量分数和组分密度，ns 为组分总数; v 为 y 方
向的速度分量; e = h － p /ρ + ( u2 + v2 ) /2 为单位质

量混合气体的总能，h =∑
ns

sp = 1
Csphsp和 p =∑

ns

sp =1
ρspＲspT

分别为混合气体的焓值和压力，hsp为各气体组分的

焓值，Ｒsp为组分气体常数，T为温度; ωsp为化学反应

速率。
本文数值模拟时，分别采用了 3 种热化学反

应模型。Model 1 和 2 为热平衡化学非平衡模型，
热力学参数则由温度相关的多项式直接给出，与

时间无关，化学反应模型选择 Dunn 和 Kang［20］的
高温空气化学反应模型，其中 Model 1 为 5 组分
17 基元 ( 1 ～ 17 ) 反应模型，Model 2 为 11 组分
31 基元( 1 ～ 31) 反应模型，如表 2 所示。Model 3
为热化学非平衡模型，热力学参数随时间变化，

热力学模型采用Park的双温度模型( T，Tv ) ，流动

表 2 Dunn ＆ Kang 高温空气化学反应模型［20］

Table 2 Dunn ＆ Kang chemical reaction model for
air at high temperature［20］

基元数 反应式 基元数 反应式

1 O2 + N = 2O + N 18 O + N = NO + + e －

2 O2 + NO = 2O + NO 19 O + e － = O + + 2e －

3 N2 + O = 2N + O 20 N + e － = N + + 2e －

4 N2 + NO = 2N + NO 21 O + O = O +
2 + e －

5 N2 + O2 = 2N + O2 22 O + O +
2 = O2 + O +

6 NO + O2 = N + O + O2 23 N2 + N + = N + N +
2

7 NO + N2 = N + O + N2 24 N + N = N +
2 + e －

8 O + NO = N + O2 25 O + NO + = NO + O +

9 O + N2 = N + NO 26 N2 + O + = O + N +
2

10 N + N2 = 2N + N 27 N + NO + = NO + N +

11 O2 + O = 2O + O 28 O2 + NO + = NO + O +
2

12 O2 + O2 = 2O + O2 29 O + NO + = O2 + N +

13 O2 + N2 = 2O + N2 30 O2 + N2 = NO + NO + + e －

14 N2 + N2 = 2N + N2 31 NO + N2 = NO + + N2 + e －

15 NO + O = N +2O
16 NO + N = O +2N
17 NO + NO = N + O + NO

过程及热化学反应过程由平动温度 T 和振动温
度 Tv 来描述，化学反应模型为 Dunn 和 Kang［20］

的 5 组分 17 基元反应模型。对流项的离散应用
了修正后的频散可控耗散格式 ( DCD) ［21］。关于
数值方法的可行性及可靠性论证在文献［9，21］
中有详细阐述，该方法已成功应用于膨胀管超高

速流动的数值模拟。

3 热化学反应模型对比研究
3． 1 Model 1 和 2(试验气流条件)
采用 Model 1、2 的 2 种热化学反应模型，对

处于试验气流条件下的双楔模型进行数值模拟对

比研究，为后续进行双楔模型超高速流动显示试

验提供 CFD 数据支持。双楔模型选取了 2 组外
形，前楔角均为 15°，后楔角分别为 35°和 55°，楔
角大小的变化可以影响斜激波的强度及激波交互

处的反射规律。
图 2 为 15° ～ 35°双楔流场压力分布，p∞为来

流压力。通过比较 Model 1 和 2 的结果可以看
出，二者的流场结构近似相同，斜激波角度及流场

压力分布保持一致，初步判断试验气流条件下，

Model 1 和 2 对 15° ～ 35°双楔模型计算结果的影
响较小。

图 2 15° ～ 35°双楔压力分布
Fig． 2 Pressure distribution of 15° ～ 35° double-wedge

提取压力、密度和温度 3 个主要流场参数沿
模型壁面分布情况，如图 3 所示。可以直观地看
出，3 个参数沿壁面分布曲线完全重合，证明试验
气流条件下，Model 1 和 2 对计算结果的影响可以
忽略。通常情况认为空气发生电离的温度临界点
为 9 000 K左右，从壁面温度曲线可以看出，第 2
道斜激波波后温度瞬间峰值接近 8 400 K，此时空
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气的电离程度微弱，Model 2 虽然考虑了 11 组分
31 个基元反应，但电离反应尚未明显激发，与
Model 1 对比没有明显差别。
提取流场中电子 e － 的摩尔分数分布图，如

图 4 所示，并将全流场中粒子的摩尔分数峰值列
成表 3。图 4 及表 3 数据表明，流场中带电粒子
摩尔分数量级为小量，再次验证了之前的分析。
综上所述，在试验气流条件下，流场中电离反应很

弱，带电粒子比例很小，Model 1 和 2 对数值模拟
结果的影响可以忽略。
采用相同的分析方法，计算得到15° ～ 55°双

pw—壁面压力; ρw—壁面密度; ρ∞—来流密度;

Tw—壁面温度; T∞—来流温度。

图 3 15° ～ 35°双楔流动参数沿壁面分布
Fig． 3 Flow parameter distribution along

wall of 15° ～ 35° double-wedge

图 4 15° ～ 35°双楔电子摩尔分数分布
Fig． 4 Electronic mole fraction distribution of

15° ～ 35° double-wedge

楔模型流场压力分布如图 5 所示，Model 1 和 2 的
计算结果仍然类似。第 2 楔角由 35°增大至 55°，
激波交汇处的反射规律发生了变化，第 2 楔角为
35°时，两道激波在拐角处是规则反射，随着楔角
增大至 55°，壁面的偏转角过大，气流经过第 2道斜
激波后无法立刻满足壁面条件，而是先经过一段过

渡区域再转向平行于壁面，激波交汇处出现了一道

新的强间断，即马赫杆，此时称之为马赫反射。
提取出 3 个流场参数沿壁面分布情况，

如图 6所示，3个参数沿壁面分布曲线仍保持完全
表 3 15° ～ 35°双楔粒子摩尔分数峰值

Table 3 Max mole fraction of species for

15° ～ 35° double-wedge

粒子 摩尔分数峰值

N 0． 34
O 0． 33
NO 0． 04
N + 6． 31 × 10 －5

O + 5． 08 × 10 －4

NO + 4． 74 × 10 －4

e － 1． 06 × 10 －3

图 5 15° ～ 55°双楔压力分布
Fig． 5 Pressure distribution of 15° ～ 55° double-wedge

6711



第 6 期 周凯，等:超高速流动模拟及热化学反应模型对比研究

图 6 15° ～ 55°双楔流动参数沿壁面分布情况
Fig． 6 Flow parameter distribution along wall of

15° ～ 55° double-wedge

重合，Model 1 和 2 对计算结果的影响仍然可以忽
略。进一步分析温度曲线，由于第 2 楔角增大至
55°，第 2 道激波强度增大，波后温度瞬间上升至
峰值，接近 12 000 K，随即迅速回落至 8 000 K 左
右，这反映的是高温真实气体效应对波后气体降

温的过程，波后气体振动激发、离解及电离等过程
会吸收能量，有效降低波后温度。虽然波后瞬时温
度峰值已达到了空气电离的临界温度值，但这一高

温状态并没有持续保持，因此，波后气体的电离程

度仍然较弱，Model 1和 2的差异性并未得到体现。
电子 e －摩尔分数分布及粒子摩尔分数峰值

如图 7 和表 4 所示。从图 7 及表 4 进一步分析可
以验证之前的判断，带电粒子摩尔分数量级仍旧

是小量，电离反应仍未被激发至可观状态。试验
气流条件下，Model 1 和 2 对 15° ～ 55°双楔流场的
计算结果仍保持一致。
通过上述 2 组双楔外形的计算结果，可以得

到以下结论:在试验气流条件下，2 种热化学反应
模型计算结果保持一致，5 组分 11 基元反应的热
化学反应模型 Model 1 即可满足计算要求，而不
必采用组分更多更复杂的 Model 2，可以简化热化
学反应模型以提高计算效率。

图 7 15° ～ 55°双楔电子摩尔分数分布
Fig． 7 Electronic mole fraction distribution of

15° ～ 55° double-wedge

表 4 15° ～ 55°双楔粒子摩尔分数峰值
Table 4 Max mole fraction of species for

15° ～ 55° double-wedge

粒子 摩尔分数峰值

N 0． 69
O 0． 31
NO 0． 03
N + 1． 73 × 10 －2

O + 6． 37 × 10 －2

NO + 6． 29 × 10 －3

e － 7． 66 × 10 －2

3． 2 Mode l和 2(加速气流条件)
为了进一步研究 Model 1 和 2 对数值模拟结

果的影响，选择另一种比较极端的来流情况，即加

速气流条件，加速气流拥有极高的静温，模型选择

15° ～ 35°双楔外形。计算得到压力分布如图 8 所
示，可以明显看出，Model 1 和 2 的流场结构不同，
斜激波的角度有明显差异。2 组流场的激波结构
对比如图 8 ( c) 所示，第 1 道斜激波角度大小不
同，第 2 道斜激波的角度差异更为明显，且
Model 1 激波角度相对较大。

3 个气流参数沿壁面分布如图 9 所示，第 2
道斜激波后壁面参数分布差异性更明显。从密度
分布曲线来看，Model 2 波后密度相对较高，由质
量守恒定律，可以判断其激波角度相对较小，验证

了之前的分析。从温度分布曲线来看，Model 2 波
后温度相对较低，但已经超过了 10 000 K，此时电
离反应得到了有效激发，且电离过程会吸收波后

能量，导致波后温度相比 Model 1 有了更大程度
的回落。
电子 e －摩尔分数分布及各组分峰值如图 10

及表 5 所示，从中可以看出带电粒子的摩尔分数
量级已相当可观，不可忽略。这说明空气的电离
程度已经较强，可以明显影响到气流状态及流场

结构。
通过以上对比研究可以得到以下结论，在加

速气流下，Model 1 和 2 对计算结果影响的差异性
已经有明显体现，Model 1 只考虑了 5 组分的化学
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图 8 15° ～ 35°双楔压力分布( 加速气流条件)
Fig． 8 Pressure distribution of 15° ～ 35° double-wedge

( acceleration gas condition)

反应，忽略了电离反应，对加速气流条件已不再适

用，必须考虑 11 组分带电离反应的 Model 2。因
此，对于不同的来流条件，必须根据气流特性选择

合适的热化学反应模型。
3． 3 Model 1、2 和 3(试验气流条件)

3． 1 节和 3． 2 节选取的皆为热平衡模型，本
节采用热非平衡模型 Model 3 进行数值模拟对比
研究，选取试验气流条件及 15° ～ 35°的双楔外
形，并将计算结果与 Model 1、2 进行对比分析，压
力分布如图 11 所示。从图中可以看出，Model 3
与 1、2 的流场结构略有不同，第 1 道斜激波倾角
有一定差异，第 2 道斜激波倾角几乎一致。

3 个主要气流参数沿壁面分布如图 12 所示。
观察温度曲线，Model 3 波后温度相对较高，且随
着时间发展逐步与 Model 1、2 到达一致。对于
Model 3，激波与气体相互作用的前期，波后气体
平动温度和振动温度急剧上升且平动温度的上升

速率高于振动温度，气体处于热非平衡状态;随后

由于粒子间的高速碰撞作用，使得粒子的平动

能量和转动能量逐步转移给振动能量，平动温度

图 9 15° ～ 35°双楔流动参数沿壁面分布
( 加速气流条件)

Fig． 9 Flow parameter distribution along wall of 15° ～ 35°
double-wedge ( acceleration gas condition)

图 10 15° ～ 35°双楔电子摩尔分数分布
( 加速气流条件)

Fig． 10 Electronic mole fraction distribution of 15° ～ 35°
double-wedge ( acceleration gas condition)

表 5 15° ～ 35°双楔粒子摩尔分数峰值
(加速气流条件)

Table 5 Max mole fraction of species for 15° ～ 35°
double-wedge ( acceleration gas condition)

粒子 摩尔分数峰值

N 0． 77
O 0． 21
NO 6． 88 × 10 －5

N + 0． 11
O + 0． 05
NO + 3． 55 × 10 －4

e － 0． 13
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图 11 15° ～ 35°双楔压力分布( Model 1、2、3)
Fig． 11 Pressure distribution of 15° ～ 35°

double-wedge ( Model 1、2、3)

图 12 15° ～ 35°双楔流动参数沿壁面分布
( Model 1、2、3)

Fig． 12 Flow parameter distribution along wall of 15° ～ 35°
double-wedge ( Model 1、2、3)

随时间发展逐步降低并与振动温度达到一致，此

时为热平衡状态。而 Model 1 和 2，振动激发不需
要时间，波后气体平动温度直接降低至平衡状态

温度值，相较于 Model 3 波后平动温度由峰值随
时间逐步降低，Model 3 的波后温度前期较高。
从尺度效应来看，大尺度模型流动时间尺度

相对较长，波后气体热非平衡状态最终随时间发

展逐步达到热平衡状态。但是对于小尺度模型，
流动特征时间与能量弛豫时间可比，热非平衡效

应明显，此时考虑了热非平衡效应的 Model 3 更
为适合。

4 结 论
本文简单介绍了爆轰驱动膨胀管 JF-16 的机

理及其获得的超高速气流参数，并主要对比研究

超高速流动模拟不同热化学反应模型对流场结构

及模型壁面参数的影响机制，得到了以下结论:

1) 膨胀管中速度 8． 0 km /s的试验气流条件
下，流场中电离反应程度微弱，带电粒子比例可以

忽略，考虑 5 组分 17 基元反应的 Model 1 已经满
足了模拟要求，而不必考虑更多的组分和化学

反应。
2) 膨胀管中速度 8． 8 km /s的加速气流条件
下，由于波后温度极高，流场中电离反应得到明显

激发，带电粒子比例不可忽略，此时考虑 5 组分的
Model 1 难以满足数值模拟要求，必须采用考虑电
离反应的 11 组分的 Model 2 来保证模拟的准
确性。

3) 对高焓流动、小尺度模型而言，流动特征
时间与能量弛豫时间可比，此时流动中热非平衡

效应显著，则热化学非平衡模型 Model 3 更符合
模拟要求。
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Comparative study of thermal-chemical reaction models on
simulation of hypervelocity flow

ZHOU Kai1，LI Xudong2，HU Zongmin1，* ，JIANG Zonglin1

( 1． State Key Laboratory of High Temperature Gas Dynamics，Institute of Mechanics，Chinese Academy of Sciences，Beijing 100190，China;

2． Beijing Institute of Aerospace Long March Vehicle，Beijing 100076，China)

Abstract: Hypervelocity flow is the high-speed high-temperature flow environment that space vehicles or
capsules face when they reenter the atmospheric layer． An expansion tube is one of the few qualified test facili-
ties on the ground to simulate it． Numerical simulation is presented as a powerful assistant tool for hyperveloci-
ty flow diagnosis and analysis． Thermal-chemical reaction model plays an important role in simulation of hyper-
velocity flow． Thermal-chemical reaction models of 5 and 11 species based on thermal equilibrium condition，
and 5 species based on thermal nonequilibrium condition are applied on the numerical technique． A compara-
tive study of the influence on the computation for double-wedge test model employed with the above three mod-
els has been conducted to evaluate their applicability． The results indicate that 5 species chemical model can
meet the test gas simulation requirement，but 11 species chemical model must be taken into account for the ac-
celeration gas． However，if the thermal nonequilibrium phenomenon is strong in the flow，we must employ the
thermal-chemical nonequilibrium model to guarantee the reliability of the numerical simulation．

Keywords: hypervelocity; expansion tube; numerical simulation; thermal-chemical reaction models;
applicability
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