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摘 要 回顾了爆轰驱动的出现与认识过程及对其性能的观察结果．采用卸爆管消除爆轰波反射高压和利用变截 

面缓解 Taylor波有害影响，使得反向和前向爆轰驱动模式能用来产生高焓高压试验气源．双爆轰驱动段彻底消除 

了爆轰波后的 Taylor稀疏波，不仅提高了前向爆轰的驱动品质，而且为进一步提高驱动能力开辟了新途径． 
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1 引 言 

风洞是在实验室里产生高速试验气流，用来对飞 

行器的气动力、气动加热以及气动物理特性进行模拟 

实验的装置．当飞行速度低于 2 km／s，飞行器周围气 

流温度升得不高，空气组分基本不变，分子内振动激 

发亦不明显．在这种条件下，风洞试验可应用马赫 一 

雷诺模拟．即只要风洞试验的马赫数和雷诺数与实际 

飞行值相同，则几何相似的缩尺模型在风洞中测得的 

数据可外推用于飞行条件．马赫数为气流速度与声速 

之比．通过降低气流声速也能提高马赫数．高超声速 

风洞通常只将气源加热到使膨胀加速的试验气流避 

免出现凝结的较低温度，使气流声速尽量低，从而降 

低气流速度以节省能耗．如气源加热到约 10 c，便 

可获得 Ma=(8 10)的试验气流．同时，降低试验 

气流温度还能提高雷诺数，从而减轻对气源压力的要 

求． 

当飞行速度超过 2 km／s，飞行器周围气体温度进 
一 步升高．空气分子振动激发逐渐增强，氧氮分子先 

后开始离解和化合．这些高温真实气体效应对飞行 

器气动特性的影响随飞行速度提高而愈来愈重要． 

在这种条件下，风洞试验除了马赫 一雷诺模拟外， 

还应增加气流动能与离解能之比以及松弛距离与飞 

行器特征尺寸之比的相似条件．这就要求风洞试验 

复现真实飞行速度，由于模型缩尺的影响，试验气流 

密度高于大气密度．即要求风洞气源温度与飞行器 
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驻点温度一样高，气源压力比真实飞行总压高．例如 

飞行速度为 7 km／s，要求气源压力数达 10 MPa，温 

度达 10 K．常规加热方法难以产生如此高参数的气 

源． 

现有激波管驱动技术虽能将低压气体加热到极 

高的温度 (最高达 2×10 K)．而氢氧爆轰驱动则是 

新近开始应用的能将气体同时升至高温和高压的一 

种结构简单，费用低廉且容易操作的强驱动技术． 

本文描述气体爆轰驱动技术的发展进程． 

2 爆轰驱动的出现与性能考察 

2．1爆轰驱动的出现 

Hertzberg＆sm|th【 J在激波管燃烧驱动实验过 

程中意外发现：测得的入射激波马赫数超过按等容燃 

烧假定和激波管流动理论计算求出的数值．为解释这 
一 异常现象的起因，他们提出 “等压燃烧”模型．而 

Gerard[ J则将其归因于在驱动段中发生了爆轰． 

爆轰波可以从驱动段中的任何地点起始．从实 

用可行观点，存在两个起始处．一是在驱动段尾端点 

火，形成的爆轰波传播方向与入射激波相同，这种操 

作模式称为前向爆轰驱动．另一点火处临近主膜，产 

生的爆轰波向上游运动，其传播方向与入射激波相 

反，称为反向爆轰驱动． 

2．2 性能计算 

随后 Bird[ 】在忽略黏性和散热影响以及理想破 
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膜假定条件下采用波图法，计算求得等容、等压燃烧 

和前向、反向爆轰驱动的入射激波强度．在相同初始 

条件下，前向爆轰驱动产生的入射激波马赫数较等 

容燃烧强，等压燃烧较等容燃烧弱．计算结果支持了 

Gerard的论点．但前向爆轰驱动产生的入射激波沿 

被驱动段长度传播时衰减明显． 

2．3 实验观察 

Waldron[3J实验观察了由驱动段尾端起始的爆 

轰驱动的特性．观察结果显示：这种前向爆轰驱动 

产生的入射激波较燃烧驱动强，激波马赫数随着传 

播距离和时间增加而明显衰减，与 Bird[。J计算结果 

相符．他认为这种爆轰驱动不宜用于气动试验设备． 

Balcerzak＆Johnson[ J将这种驱动技术用于爆炸波 

模拟装置． 

俞鸿儒 _5J在膜片附近点火的氢氧燃烧驱动实验 

也出现了意外，测出的入射激波马赫数值与沿被驱动 

段分布均与燃烧驱动不同．虽然当时未能看到 Ger— 

ard和 Bird[0J的论文，但对出现的反常，一开始就 

怀疑是否由意外爆轰所引起．当时诊断手段很差，无 

条件藉常规测量做判定．由于燃烧火焰阵面传播速度 

比较慢，膜片愈强，燃烧愈接近完全，燃气压力和温 

度亦愈高．因此燃烧驱动产生的入射激波马赫数依赖 

于膜片强度．与燃烧驱动不同，白持爆轰不受外界因 

素影响．爆轰驱动强度应与膜片无关．我们利用这种 

差别，判定确实发生了爆轰．对比实验结果表明：在 

初始条件相同时，反向爆轰驱动产生的入射激波也 

比燃烧驱动强，与 Bird[0J的分析预计不同．这是由 

于 Bird[。】假定燃烧驱动中破膜时燃气已燃尽，以及 

未考虑管壁散热损失，计算求出的入射激波马赫数值 

较实际偏高得多，而爆轰驱动两者差别则小得多．因 

此实测得到的反向爆轰驱动产生的入射激波马赫数 

较燃烧驱动高．实验数据还显示：反向爆轰驱动产生 

的入射激波衰减特性与重复性较燃烧驱动好得多．然 

而当爆轰波抵达驱动段尾端时，将在那里反射，产生 

的反射峰压超过初始压力 200多倍 _6J．可爆轰气体 

初始压力升至 1 MPa时，实验中管体剧烈震动，甚至 

连接螺栓亦被震松脱．这种高机械载荷未消除前，驱 

动段初始压力被限制在较低范围内，因而难以实际应 

用． Lee[ ]为了解决模拟爆炸波的大直径激波管的 

破膜困难，开展了反向爆轰驱动激波管实验．他使用 

乙炔 一氧混合气作驱动气体，初始压力为大气压，在 

膜片附近用爆炸丝起始爆轰． 

到 20世纪 60年代中期，对气体爆轰驱动特性 

己有全面的了解．发现要将其实用化所存在的制约性 

障碍为：对前向爆轰驱动为紧随爆轰波的 Taylor稀 

疏波引起的入射激波严重衰减；对反向爆轰驱动为爆 

轰波在管端反射形成的高压． 
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3 爆轰波反射高压的消除 

3．1 卸爆管 

俞鸿儒 【 9J提出在驱动段尾部串接一卸爆管来 

消除驱动段尾部的反射高压．带有卸爆管的反向爆 

轰驱动激波管流动波图示于图1 ．由图 1可以看 

到：当爆轰波抵达驱动段与卸爆管之间的膜片处，膜 

片立即被打开．如果卸爆管内初始压力较低，爆轰波 

在那里将不会产生反射激波，而是代之以稀疏波，可 

能对设备造成的破坏载荷即被消除． 

图 l反向爆轰驱动激波管流动波图 

然而高反射压力是否会转移到卸爆管的尾部， 

以及如何去控制它呢?爆轰驱动段和卸爆段两者构 

成简单的激波管．由激波管流动理论，卸爆管尾端反 

射峰压P峰与有效驱动气体压力 之比(假定比热 
比 = 1．4) 
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从上式可以计算求出，当Ms从 1升高时，P蜂／ 

随 Ms值上升至最大值．然后随 Ms增加而不断下 

降．卸爆管初始压力一般选得较低，激波马赫数远超 

过 )蜂／ 最大值时的马赫数．因此将卸爆管初始压 

力降得愈低，压比 )蜂／ 亦将愈低． 

控制卸爆管尾部 反射压力的实验结果示于 

图 2[11]．只要卸爆管初始压力很低，其尾部就不会 

出现高压． 

3．2 带有卸爆管的爆轰驱动激波管的应用 

1989年上半年结合其他实验工作，考察了爆轰 

波和 Taylor波后气体的特性．当时采用 JF8激波风 

洞被驱动段 (~15o mm，长 13．5 in)作爆轰管，驱动段 

(~15o mm，长 6．5 in)作卸爆管，在点火处附近测得 

超过 10ms极其恒定的压力 一时间曲线，多次实验 
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的重复性亦极佳． 1989年 7月在美国参加第 17届 

国际激波会议期间，向Aachen工大激波实验室主任 

Groenig教授通报了有关实验结果．它预示反向爆轰 

驱动将成为一种品质优秀的强驱动技术． Groenig 

教授回国后，着手将欧洲最大的TH2激波风洞改造 

为爆轰驱动激波风洞． 
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图 2 卸爆管中反射峰压与初始压力关系 

“为驱动段的初始压力； r为卸爆段的初始压力 

为卸爆段的反射峰压 

中国科学院力学研究所在 1995年 1998年 

期间改建成氢氧爆轰驱动激波风洞 JF一10_12_．采用 

反向爆轰驱动模式运行产生的入射激波衰减特示于 

图3．图 3中还绘入 Cornell大学航空实验室加热氢 

驱动激波风洞的数据 [13_作比较．由于两者的被驱动 

段的内径 (100 mm)相同，初始压力与长度相近，可 

直接作对比．从图 3可以看出：反向爆轰驱动品质 

与加热氢驱动相当．这是由于反向爆轰驱动气体为 

Taylor波后 4区中的气体．该区内气体静止和热力 

学状态参数均匀性均与加热氢相当． 

离尾端的距离 m 

图 3 反向爆轰与加热氢驱动段产生的入射激波衰减特性比较 

反向爆轰驱动还适于产生高雷诺数试验气流， 

当驱动段初始压力为 4．9 MPa、氢与氧之比为 3以 

及被驱动段初始压力为2．1 MPa时，反射激波后压力 

达到 113MPa，温度 1．46×100K． 

NASA—Langley的膨胀管原拟采用自由活塞驱 

动段改建为激波膨胀管 ／风洞．由于自由活塞驱动 

段费用太昂贵，重新对各种高性能驱动技术进行综合 

分析 比较后， Bakos&Erdos[MJ认为： “基于成本 ． 

效益比，满足当前预期的超高速研究要求的最佳选 

择为爆轰驱动．”并决定改用氢氧爆轰驱动段代替 

自由活塞驱动段改建设备． 

4 Taylor波有害影晌的抑制 

4．1前向与反向爆轰驱动性能比较 

从图 1可以看到：反向爆轰驱动气体是 Taylor 

波后的气体．该区域内气体静止，热力学状态参数 

(P， 等)均匀，因此不会使产生的入射激波衰减． 

前向爆轰驱动气体则是爆轰波阵面后 Taylor波扇形 

区内的气体，该区内气体温度、压力和速度随时问增 

加逐渐下降 (图 4)．因此驱动产生的入射激波强度 

图 4前向爆轰驱动激波管流动波图 

不断衰减，使试验气流品质很差．然而另一方面， 

Taylor波扇形区内的气体温度、压力和速度均较 4 

区高，因而其驱动能力强得多．如果能抑制 Taylor 

波的有害影响，则驱动能力更强的前向爆轰驱动方 

式将具实用价值． 

4．2 抑制 Taylor波有害影响的方法 

4．2．1增加爆轰驱动段长度 

长管中封闭端起始的爆轰波，当波阵面向前传播 

时，波后已爆轰气体的速度很高，而在封闭端处，气 

体必须静止． Zeldovich[̈]和 Taylor[ 】先后独立地 

获得爆轰波后爆轰产物流场的自相似解．即在爆轰波 

阵面后跟随着中心稀疏波，使爆轰产物从波阵面后的 

高速逐渐下降为零，压力、温度和密度也逐渐下降． 

参数下降区与静止均匀区的长度大约各占爆轰波传 

播距离的一半．当爆轰驱动段长度增加时，破膜时驱 
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动气体沿长度的衰变率下降，其对入射激波的有害 

影响也减缓．然而增加爆轰驱动段长度来缓解 Tay— 

lor波影响的作用是有限的．采用这种方法需大量增 

加爆轰驱动气的耗用量．一旦用量超过阈值，将引起 

激波管内壁的烧蚀． 

4．2．2扩大爆轰驱动段横截面面积 

若驱动段截面面积大于被驱动段，当爆轰波阵面 

到达两者连接处的收缩截面时，将在那里形成部分反 

射，反射激波与跟随在爆轰波后的 Taylor稀疏波迎 

面相交．穿过反射激波的稀疏波扇夹角被展宽，因而 

具有缓解 Taylor波有害影响的作用．此外流入面积 

随时间增加的侧向流也有一定的弥补作用，其作用原 

理如图 5所示． 

图 5 扩大驱动段直径的前向爆轰驱动激波管流动示意图 

中国科学院力学所的 JF一10激波风洞采用扩大 

驱动段直径和增加长度两种措施来缓解 Taylor波的 

有害影响，使前向爆轰驱动产生的入射激波衰减特性 

虽然还比不上反向爆轰驱动，但已达实用可接受的程 

度 (图 6)．然而其驱动能力远超过反向爆轰驱动．当 

图 6 变截面前向爆轰驱动段产生的入射激波衰减特性 

被驱动气体初始压力和入射激波强度相同时，所 

需前向爆轰驱动段初始压力，较反向约低一个数量 

级 [12]．由于不需要卸爆段，结构和操作亦较简单． 

JF一10爆轰驱动激波风洞的爆轰段强度允许使用氢氧 
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可爆轰气初始压力高达 10 MPa．在调试中，当初始压 

力为 4．5MPa，氢氧比为 4时已获得压力为 80MPa， 

焓值为 16MJ／kg(相当于 8400K)的高压高焓气源． 

4．2．3插入环形空腔 

姜宗林等 [17]数值检查了爆轰管变截面对于爆 

轰波后流动均匀性的影响，发现带有环形空腔的管子 

较之 30。或 45。收缩段能获得更加均匀的气流．建 

造了一种新结构前向爆轰驱动段，由粗管 (长 3．87m， 

直径 90mm)、环形空腔 (直径 130mm)和细管 (长 

180 mm，直径 60 mm)组成．该驱动段具有扩大驱动 

段内径和插入环形空腔双重作用．当环形空腔长度达 

到 360 mm后，测得反射压力平台长达 4．5 ms[18,19]． 

5 消除 Taylor稀疏扇的新进展 

上述缓解 Taylor波有害影响的几种方法的作用 

只能将爆轰波后气流参数的衰减速率变缓，波后气流 

参数除了起始点外都低于CJ值．若能将跟随在爆轰 

波后面的 Taylor稀疏波完全消除，则跟随在爆轰波 

后的气流温度、压力和速度将恒定不变．在自持爆轰 

时，气流参数为 CJ值；过驱动爆轰时，气流参数还 

会高出CJ值．不仅强有力的前向爆轰驱动段的品质 

将获得根本改善，而且为进一步提高爆轰驱动能力开 

辟了新途径． 

如果爆轰波被后面的活塞驱动向前传播，只要活 

塞速度达到或超过 CJ爆轰形成的气体速度， Tay- 

lor稀疏波就将消失．然而爆轰产物速度很高，在激 

波管中难以将活塞加速到如此高的速度并维持恒速 

运动． Coates&Gaydon[2oJ在氢氧爆轰驱动段上游 

端串接辅助驱动段，采用未加热氢作驱动气体，膨胀 

加速形成的气柱代替活塞．但要使气柱压力和速度分 

别等于已爆轰气体的压力和速度，则要求氢气压力较 

氢氧混合气初始压力高出百倍． Bakos&Erdos[21 J 

改用未加热氦代替氢，在这种情况下，要求初始压力 

比超过 500倍．用作高焓激波风洞的爆轰驱动段， 

初始压力为数 MPa或更高，因此要完全消除 Taylor 

波，所需氢或氦的充气压力过高．除了需配备昂贵的 

高压气源和高压设备外，对破膜技术也带来严重困 

难． 

俞鸿儒提出利用爆轰驱动段代替轻气体驱动 

段，即采用双爆轰驱动段．这样辅与主驱动段初始压 

力比只需数倍就可彻底消除 Taylor稀疏波．辅助驱 

动段中的爆轰也存在两种运行模式：前向和反向爆 

轰驱动．采用前向爆轰模式运行时的初步实验结果 

显示：驱动品质与单驱动段相比已有明显的改善 【22J． 

但是这种驱动产生的气柱速度和压力还不恒定，尚待 

进一步改进．这里只描述辅驱动段为反向爆轰模式的 
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双爆轰驱动激波管的性能 ． 

5．1双爆轰驱动段激波管流场 

图 7为双爆轰驱动段激波管流动波图和结构示 

意图．当辅驱动段与主驱动段初始压力比P8。／P4 低 

于临界值时，辅驱动段已爆轰气膨胀加速后，其速 

度仍低于主驱动段爆轰波后气体速度，主爆轰段中 

仍会出现稀疏波，只不过波扇夹角较单爆轰驱动段 

有所缩小 (图 7(a))． 若初始压力比 Psi／P4i增加 

(a)P8i／P4i<临界 

点火管 "11’ 一 

辅驱动段1 主驱动段 l 被驱动段 
辅膜 主膜 

(b)Ps ／P4i 2 临界值 

图 7 双爆轰驱动段激波管流动波图 

到临界值，则辅驱动段已爆轰气膨胀加速后的速度 

和压力等于主爆轰段的气体速度和压力．因此主驱 

动段的 Taylor波将全部消失 (图 7(b))．若初始压力 

比 P8i／P4i高于临界值，流动波图仍如图7(b)．其区 

别为主驱动段中爆轰波变成过驱动爆轰波，其传播速 

度超出 CJ爆轰波速．爆轰气体温度、压力和速度也 

高出 CJ值并随 P8i／P4i比值增加而升高．因此，提 

高辅驱动段初始压力，可成为进一步增强前向爆轰段 

驱动能力的有效手段． 

辅驱动段中已爆轰气体通过 Taylor波反向减速 

至静止状态，再通过破膜形成的中心稀疏波加速至 

札6，则 

2 2 
札8GJ + ——  a8cJ = 札6十 _  06 

一 l 吖 一 l 

假定已爆轰气体膨胀过程中比热比( =1．2)恒定， 

辅和主驱动段可爆轰混合气组份和初始温度分别均 

为 H2：O2=3：1和 18。C，忽略初始压力对爆轰气 

体参数和波前后压力比的影响，借用文献 [6】的爆轰 

参数计算值， UCJ=1443m／s和 acj=1 845m／s． 

如果主驱动段中爆轰波后刚好不出现 Taylor波，则 

P6=P4=P4CJ，It6=札4=札4GJ=札8CJ，由上式得 

出 

CtSCJ／Ct6≈1．18， (尸8i／尸4i)GR≈7 

由于辅驱动段初始压力较主驱动段初始压力高，爆轰 

波前后压力比亦高，加上已爆轰气体膨胀过程释放复 

合能，上述估计值偏高． 

5．2 实验结果 

为了观察主驱动段爆轰波后气体参数随时间的 

变化，在离分隔辅 ／主驱动段膜片 0．45 II1和 1．95 II1 

两处管壁上安装了两个压力传感器．测量结果如 

图 8．为了参照比较，图8(a)为无辅驱动段前向爆轰 

．三 

岂 

= 0．451 n 

f 。V 、- 、 ̂̂— 

(a)单爆轰驱动段 (P4 =o．25 MPa) 

= 0．4 J m 

巾 h，̂， 『̂ 、， -、一 

= 1 ．95m J  ̂

J ， VVvv、， ’VV’、̂ 、— ̂ 

(b)双爆轰驱动段 (P8i／P4 =4，P4i=o．25MPa) 

= ( I．45m  

＼，̂  ̂ ＼，、h —  v＼～̂ 

Z = 1．g bm  ̂
— ^  

(c)双爆轰驱动段 (P8 ／P4,=6，P4i=0．2MPa) 

图 8 主驱动段压力变化曲线 (H2：02) 

驱动段测量的曲线．爆轰波扫过之后，压力迅速地升 

高至初始压力的 17倍左右，接着由于 Taylor波的作 

用，压力迅速下降至峰值的一半以下，然后维持恒定 

值． =1．95 II1的曲线尾段压力再次下降，是由主 

膜片破膜后形成的中心稀疏波所引起．图 S(b)为双 

爆轰驱动段当 P8i／P4i=4时的压力曲线．由于初始 

压力比低于临界值，压力跃升至峰值后仍下降，但下 

降延续时间缩短，平台压力值较前升高．图 8(c)为 
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P8。／P4 =6的压力曲线．由于初始压力比接近临界 

值，压力跃升后不再下降．表明已无 Taylor波，平台 

压力与峰值压力相等．图 S(b)和图S(c)中的曲线后 

部出现的上升，是由于反向爆轰波在辅驱动段尾端形 

成的反射激波追到该处形成的干扰．在实际使用中， 

辅助驱动段尾部还要增加卸爆段，反射激波将被稀疏 

波所替代，干扰到达时间将大大延迟．再加上匹配好 

各段的长度，这种干扰不难消除． 

6 关键技术 

6．1 爆轰起始 

爆轰起始分为两种模式：通过加速火焰形成爆 

轰的慢模式 (自起始)和点火后立即形成爆轰的快模 

式 (直接起始)L24J．前者点火后生成火焰，传播一定距 

离后才转换为爆轰．在形成爆轰前，燃烧释放的化学 

能对全流场参数都产生影响．因此封闭容器自起始 

的爆轰产物热力学状态参数随转捩过程的随机性而 

变化．后者则在点火能量的驱动下产生足够强的激 

波，从而在非常靠近点火器的地方瞬时形成爆轰．爆 

轰产物状态参数只决定于混合物的初始状态而不受 

外部因素的影响．驱动气体热力学状态参数的高重 

复性只在直接起始爆轰条件下才能实现．因此能否 

直接起始爆轰成为首先要解决的关键技术．此外，直 

接起始爆轰压力场易于预测和控制，对设备安全有 

利． 

对于给定的点火器，能直接起始爆轰的临界能 

量依赖于燃料 一氧混合比和初始压力．当燃料与氧 

成化学当量比时，所需临界能量最低．富或贫燃料比 

时，所需临界能量增加．初始压力升高，则临界能量 

降低．然而对不同点火器预测其所需临界能量几乎是 

不可能的．实验发现：即便使用同类点火器 (电火花 

塞)，由于放电能量 一时间特性不同，临界能量甚至可 

相差 3个数量级 ．因此需进行实验考察来选定适 

用的点火器． 

激波管爆轰驱动大多采用氢氧混合物作驱动气 

体．含氢量愈多驱动能力愈强．虽然氢氧混合物属于 

易爆轰介质，但要可靠地将高富氢混合物直接起始爆 

轰仍然需使用强力点火器． 

张欣玉等 研制成一种强力射流点火器，能可 

靠地将氢氧比高达 5倍的混合物直接起始爆轰．点火 

器使用与主爆轰管相同的氢氧混合物，无需另加膜片 

及另充其他易起爆气体，操作简易．长度约 200 mm， 

便于安置． 

为了考察点火器是否能将特定混合物直接起始 

爆轰，建立了一台接近实用条件的实验装置 (图 9)． 

图 9中 为点火处， A和 B均为测压点．只有压 

力曲线符合 Taylor解 L15J特性 (图 10)以及从 A和 

B两压力曲线得出的爆轰波传播速度接近 Ca"爆速 

才能认定直接起始了爆轰．对航空发动机用等离子点 

火头、电爆丝、20 mg Tetryl火药片以及燃气射流点 

火器进行了对比实验．实验结果表明：航空等离子点 

火头和爆炸丝的点火能力相对较弱，片状点火药能将 

氢氧比为 4的混合物直接起始爆轰，射流点火器点 

火能力最强．所有对比实验初始压力均为 0．3 MPa． 

点火器 

图9 爆轰起始实验装置示意图 

图 1O 射流点火管起爆压力 一时间曲线 

6．2 充气与混合 

混合气体组分空间分布对于爆轰起始和爆轰产 

物特性具有重要的影响，爆轰驱动实验的高重复性 
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也依赖于氢氧气的均匀混合． 

目前比较通用的方法是先充入一种气体，再充 

入另一种气体或分成多阶段轮流充气，借助充气射 
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流产生的扰动和扩散使气体混合均匀．然而充气射 

流作用区域小，气体扩散速度很慢，要等待很长时间 

才能使全容器内气体混合均匀．为了增强射流混合作 

用，常常采用多孔充气．但是高压容器开孔过多会降 

低强度．我们曾在驱动段中安装几乎与其等长的小直 

径充气管，通过沿轴向均匀分布的大量小孔充气来促 

进混合均匀．但这种充气管在实验过程中容易损坏， 

增加了操作的复杂性． Edwards[。]将混合气体至少 

存放 12 h待其混匀后再充入爆轰管．由于可爆轰混 

合物在存放和充气过程中可能发生意外，增加了操作 

的危险性． 

于伟等 [27,28]采用双临界喷管按混合比要求同 

时充入氢和氧．两个喷管安装在同一截面互相正对 

的地方，氢和氧射流充入管中后互相碰撞，混合后再 

流向其他部位．这种充气混合方法简单方便，混合效 

果好． 

若喷管喉部气流速度达到声速，则气流质量流 

率仅与贮室气体状态有关，调节贮室状态和喉部横截 

面积就可控制气体质量流率．充气混合系统示意图如 

图 11． 

由于边界层影响，喷管喉部有效面积较名义值 

小，加上喉部直径很小，加工与测量均难以达到应有 

的精确度．实际质量流率应通过标定来确定． 

—  

图 1l充气混合系统示意图 

动段 

6．3 破膜问题 

气体爆轰驱动激波管的膜片承受突加载荷，平 

面膜片常常来不及变形撕裂而被剪切下来．在 JF一10 

爆轰驱动激波风洞中采用高温下能气化的塑料片作 

膜片以及使用预先加工成半球形的金属板膜片．目 

前仍存在一些问题，有待改进． 

6．4 喷管喉部烧蚀 

喷管喉部是激波风洞气动加热最严重的部位． 

随着气流总焓和总压进一步提高，喉部烧蚀问题愈 

来愈严重．目前喷管喉部烧蚀已成为高焓激波风洞 

提高性能的制约性障碍．有待加以研究解决． 

7 结 语 

爆轰驱动的特性于 20世纪 50年代初露端倪． 

随后，美国、英国、加拿大和我国科学家对爆轰驱动 

激波管的性能进行了分析和实验观察． 

从 20世纪 80年代末开始，消除了爆轰波反射 

高压后，反向爆轰驱动技术获得实际应用．接着抑制 

了Taylor波有害影响后，前向爆轰驱动段也投入了 

实用． 

近年来获得的双爆轰驱动段实验结果显示：它能 

全部消除爆轰驱动段中的 Taylor波，驱动能力更强 

的前向爆轰驱动的品质将获得彻底的改善而具有更 

广泛的应用前景． 

致谢 吴玉民、赵素雯、马家罐和李振华等同志协助 
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林建民、李仲发、于伟、张欣玉、单希壮、冯珩、谷 
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THE DEVELoPM ENT oF GASEoUS DEToNATIoN 

DRIVING TECHNIQUES FOR A SHOCK TUBE 

YU Hongru LI Bing CHEN Hong 

High Temperature Gasdynamic Lab．Institute of Mechanics，CAS，Beijing 100080，China 

Abstract The development of gaseous detonation driving techniques and its behavior are reviewed． It is 

proposed to use a dumping section to eliminate the reflected high pressure of the detonation wave and to use 

variable cross—section to mitigate the detrimental effect of Taylor wave． Accordingly，the driving modes of 

backward detonation and forward detonation can generate testing gases with high enthalpy and high pressure． 

The double detonation driver not only can eliminate the Taylor wave following the detonation wave completely 

and improve the driving quality of the forward detonation，but also constitutes a new way to further improve 

the driving capability． 
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