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爆轰驱动激波管缝合激波马赫数计算
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摘　要 :采用数值求解的方法得出了氢氧爆轰驱动激波管的缝合状态参数。以空气为试验气体时 ,缝合激波马赫

数随着 H2 摩尔浓度的增加而增加 ,H2 摩尔浓度达到 90 %左右时达到最大。当缝合马赫数较高时 ,需要考虑高温

真实气体效应的影响 ,缝合激波马赫数较理想气体的高。以氢空气混合气为试验气体时 ,缝合激波马赫数较以空

气为试验气体的小。通过调整驱动气体与被驱动气体的初始参数 ,可以得到即能恰好消除 Taylor波又能缝合的运

行状态。
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0　引　言

　　激波管是在实验室里产生可控激波的装置 ,它能

瞬间将试验气体升温、加速和增压。在空气动力学、

气相化学反应、高温气体动力学和爆炸效应等诸多领

域获得广泛的应用。激波管的有效试验时间一般都

比较短 ,采用缝合接触面的运行方式是延长试验时间

最有效的办法。所谓缝合接触面是指 :在激波管流动

中 ,反射激波和接触面相互作用时在接触面上不产生

任何反射波。

　　驱动气体的驱动能力除了用极限入射激波马赫

数 MSmax (驱动气体与被驱动气体的压力比无穷大时

所产生的入射激波马赫数)表征之外 ,缝合激波马赫

数也是表征驱动气体驱动能力的重要参数 ,而且比极

限入射激波马赫数更具有实用意义。缝合激波马赫

数越高说明驱动气体的驱动能力越强。

　　为了在激波风洞中获得更长的有效试验时间 ,

Wittliff
[1 ]提出了缝合接触面激波风洞的概念 ,并成功

地将其应用到传热实验中。随后 Flagg
[2 ]详细地分析

了激波管的缝合条件 ,并对理想激波管的缝合激波马

赫数做了大量的计算 ,完善了有关理想激波管缝合接

触面的理论。如果驱动气体的驱动能力较强 ,缝合激

波马赫数较高 ,高温真实气体效应显著 ,此时的试验

气体不能再作为理想气体处理。Loubsky
[3 ]采用数值

方法得出了氦气驱动的、考虑高温真实气体效应的激

波管缝合状态 ,计算结果表明 :考虑高温真实气体效

应后 ,缝合激波马赫数较理想气体的显著增加。

　　本文采用数值方法计算了爆轰驱动激波管的缝

合激波马赫数。对于爆轰驱动激波管 ,由于驱动气体

为气体爆轰后的产物 ,不能作为理想气体处理 ,需要

首先计算出气体爆轰后的状态参数。以空气为试验

气体时 ,由于爆轰驱动能力很强 ,在计算中考虑了高

温真实气体效应对激波管缝合状态的影响。以氢空

气混合气为试验气体时 ,由于在被驱动段内形成爆轰

波 ,氢氧发生了化学反应 ,改变了试验气体的性质 ,在

计算中考虑了氢氧化学反应对激波管缝合状态的影

响。

1　理想激波管缝合马赫数的计算方法

　　理想激波管流动波系图如图 1 所示。激波管 5

区试验气流恒定的持续时间主要取决于两个因素 :反

射波对 5区流场的干扰 ;反射激波从接触面上再次反

射的非定常波对 5区流场的干扰。如果高压段足够

长 ,反射波就不会干扰 5区流场。因此 ,在一般情况

下 ,第二个因素是主要的。这就需要采用缝合接触面

运行方式。

　　在缝合情况下 ,反射激波穿过接触面时不产生任

何反射波 ,满足
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图 1　理想激波管流动波系图

Fig. 1　Wave diagram of flow in an ideal shock tube
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　　如果理想激波管的驱动气体和被驱动气体的初
始状态给定 ,利用式 (9)就可以求出缝合激波马赫数。
标准状态下 ( T = 293K、P = 1atm) ,对于以氢气为驱动
气体 ,空气作为被驱动气体的激波管 ,缝合激波马赫
数为 6. 02 ;以氦气作为驱动气体时 ,缝合激波马赫数

为 3. 42。

2　爆轰驱动激波管缝合马赫数的计算
方法

2. 1　氢氧爆轰状态参数的确定

　　本文采用基元反应模型求解 Euler方程来确定氢
氧爆轰后的状态参数。计算中氢氧混合物的化学反
应采用了 8种组分 20个反应方程式。相关组分为 :

H2、O2、O、H、OH、HO2、H2O2、H2O。具体求解过程请

参考文献[5 ]。

2. 2　驱动气体的非定常膨胀

　　在计算中假设氢氧爆轰后的混合气为冻结热完
全气体 ,因此驱动气体由 4区通过非定常稀疏波膨胀
至 3区时满足等熵条件 ,所以有

ds = cv
dT
T

- R
dρ
ρ = 0 (10)

cv = cv ( T) 　cp = cp ( T) (11)

同时稀疏波满足

dρ = -
ρ
a

du (12)

a =
cp

cv
RT (13)

对于反向爆轰驱动 ,驱动气体通过 Taylor波滞止状态
后再加速至 3区 ,因此反向爆轰驱动满足
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对于正向爆轰驱动 ,驱动气体直接从 CJ 状态通过稀
疏波加速至 3区状态 ,因此对于正向爆轰驱动有
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u = u

3

u
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ρ
a
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给定爆轰波的 CJ 状态和 3区的气流速度 u3 ,根据以

上各式可以计算出 3区气体的状态参数。

2. 3　入射激波后参数的确定

　　在正激波的平衡流动中 ,利用积分形式的基本方

程组和高温平衡气体状态方程联立求解。入射激波
前气流处于静止状态 ,因此可以得到如下方程组
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2
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)
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V

2
S

2
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) 2
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　　其中高温平衡空气的状态方程采用文献[7 ]所给

出的拟合函数来计算。利用式 (10)2(16) ,根据相容

关系 P2 = P3、u2 = u3 ,采用数值求解的方法就可以

确定出入射激波的速度 Vs 和 2区与 3区的气流状态

参数。

2. 4　反射激波后状态参数的确定

　　反射激波后参数的确定和入射激波类似 ,波后气

流处于静止状态 ,因此有
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)
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1
2
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　　根据 1. 3 节中确定的 2 区的气流状态参数和 5

区的气流速度为零的条件 ,利用数值求解的方法就可

以确定出反射激波速度 VR 和 5区的气流状态参数。

2. 5　反射激波与接触面相互作用

　　图 2为反射激波与接触面相互作用示意图。运

动激波遇到接触面后 ,一方面将产生一道通过接触面

的透射激波 ,另一方面 ,在接触面或者反射激波或稀

疏波 ,或者不发生任何反射 ,取决于接触面两边气体

的初始参数和入射激波的强度。对于透射激波有

图 2 　反射激波与接触面相互作用示意图

Fig. 2　Sketch of reflected shock and interface interaction
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当反射波为激波时有
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　　当接触面缝合时 ,在接触面不反射非定常波 ,式

(19)仍旧成立 ,因此可用其来确定 8区的气流状态参

数。

2. 6　求解步骤

　　(1)给定驱动气体与被驱动气体的初始状态参

数 ;

　　(2)利用基元反应模型计算出 4区驱动气体的状

态参数 ;

　　(3)利用式 (10)至式 (16)计算出 2区和 3区气流

的状态参数和入射激波速度 ;

　　(4)利用式 (17)计算出 5区气流的状态参数和反

射激波速度 ;

　　(5)利用式 (18)和式 (19)计算出 7区和 8区气流

的状态参数 ,如果不满足缝合条件 P7 = P8 = P5、u7

= u8 = 0 ,则重新设定初始状态 ,重复步骤 (2)至 (5)直

至满足 P7 = P8 = P5、u7 = u8 = 0。

3　计算结果

3. 1　空气为试验气体时的缝合状态

　　如果试验气体为空气 ,当给定驱动段初始条件

时 ,可以通过调整被驱动段的初始条件来满足缝合状

态。在计算中给定的驱动气体初始状态为 P4i =

5atm、T4i = 293K。计算结果如图 3所示。图 3为爆轰

前驱动气体中 H2 的摩尔浓度与缝合激波马赫数的关

系。从图中可以看出 ,H2 摩尔浓度相同时 ,正相爆轰

驱动的缝合激波马赫数较高。反向爆轰驱动的最大

缝合激波马赫数约为 12 ,而正向爆轰驱动可达 16左

右。缝合激波马赫数随着 H2 摩尔浓度的增加而增

加 ,当 H2 摩尔浓度达到 90 %左右时达到最大值 ,而

后略微下降。这是因为随着 H2 摩尔浓度的增加 ,爆

轰产物的声速也随之增加。当 H2 摩尔浓度达到

90 %左右时 ,虽然继续增加 H2 的含量有助于提高驱
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动气体的声速 ,但爆轰产物的温度降低 ,总的说来爆

轰产物的声速是下降的 ,因此缝合激波马赫数也呈下

降趋势。图 4为缝合状态时 H2 摩尔浓度与驱动段和

被驱动段初始压力比的关系。从图中可以看出 ,当

H2 摩尔浓度相同时 ,达到缝合状态正向爆轰驱动所

需的压力比较反向爆轰驱动低得多。

图 3　缝合激波马赫数与 H2 摩尔浓度的关系

Fig. 3　The relations between tailored shock Mach

number and H2 mole fraction

图 4　初始压力比与 H2摩尔浓度的关系

Fig. 4　The relations between the ratio of initial

pressure and H2 mole fraction

　　当给定被驱动气体初始条件时 ,也可以通过调整

驱动气体的初始条件来满足缝合状态。被驱动气体

初始状态分别为 P1 = 1atm、P1 = 0. 01atm的空气和理

想气体 ,初始温度皆为 T1 = 293K。计算结果如图 5

所示。当 H2 摩尔浓度较小时 ,缝合马赫数较小 ,三种

条件下的缝合马赫数基本一致。随着 H2 摩尔浓度的

增加 ,缝合马赫数增大 ,空气的缝合激波马赫数较理

想气体的大 ,且初始压力越低空气的缝合马赫数越

大。这是因为随着缝合激波马赫数的增加 ,真实气体

效应显著 ,空气中 O2、N2 的离解、电离等化学反应使

温度下降 ,声速降低 ,从而使缝合激波马赫数变大。

又因为压力越低越有利于 O2、N2 离解、电离反应的发

生 ,因此压力越低 ,缝合激波马赫数也就越大。

　　如果在驱动段形成过驱动爆轰波 ,波后的压力、

温度和速度都较 CJ 值高 ,这时不仅驱动能力增强 ,缝

合激波马赫数也会增加。双爆轰驱动段就可以通过

调整辅驱动段与主驱动段的压力比得到过驱动程度

不同的爆轰波 ,为了便于讨论 ,以爆轰波后的压力和

爆轰波 CJ 压力的比值 PΠPCJ作为衡量过驱动程度的

标准。计算结果如图 6所示。从图中可以看出 ,随着

爆轰波过驱动程度的增加 ,缝合激波马赫数也随之增

加 ,且没有最大值。因此 ,对于双爆轰驱动段来说 ,不

仅可以通过改变 H2 摩尔浓度来得到不同的缝合状

态 ,还可以通过调整主驱动段的过驱程度来获得。由

此可见 ,双爆轰驱动段可以成为非常有用的能产生高

焓高贮室压力试验气体强驱动段。

图 5a　正向爆轰驱动缝合激波马赫数
与 H2 摩尔浓度的关系

Fig. 5a　The relations between tailored
shock Mach number and H2 mole fraction

for forward detonation driver

图 5b　反向爆轰驱动缝合激波马赫数
与 H2 摩尔浓度的关系

Fig. 5b　The relations between tailored shock Mach
mber and H2 mole fraction for backward detonation driver

图 6　缝合激波马赫数与 PΠPCJ的关系

Fig. 6　The relations between tailored shock Mach

number and PΠPCJ

3. 2　氢空气混合气为试验气体的缝合状态

　　如果试验气体为氢空气混合气 ,氢空气混合气在
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强激波的作用下会在被驱动段内形成爆轰波。当驱

动段气体与试验气体的初始压力比大于某一临界值

时 ,爆轰波后的 Taylor波会完全消失 ,此时也存在缝

合状态。

　　在计算中给定的被驱动气体初始压力为 P4 i =

0. 5atm ,初始温度为 T4 i = 293K;被驱动气体的组分为

H2 :air = 1 :2. 38 ,初始温度为 T1 i = 293K。通过调整驱

动气体的压力和组分来满足缝合状态。计算结果如

图所示。

图 7　缝合激波马赫数与驱动气体中 H2摩尔浓度的关系

Fig. 7　The relations between tailored shock

Mach number and H2 mole fraction

图 8　初始压力比与驱动气体中 H2 摩尔浓度的关系

Fig. 8　The relations between the ratio of initial

pressure and H2 mole fraction

　　从图 7中可以看出 :驱动气体中 H2 摩尔浓度相

同时 ,氢空气作为试验气体的缝合激波马赫数较空气

作为试验气体时小 ,这是由于试验气体声速增加所

致。当驱动气体中 H2 摩尔浓度小于 50 %时 ,由于驱

动气体的声速小 ,所以不存在缝合状态。图 8给出了

缝合状态所需的驱动段与被驱动段初始压力比 ,同时

也给出了恰好消除被驱动段爆轰波后 Taylor 波所需

的驱动段与被驱动段初始临界压力比。当驱动段中

H2 摩尔浓度 50 %时 ,两者相同。随着 H2 摩尔浓度的

增加 ,缝合状态所需的初始压力比迅速增加 ,而恰好

消除被驱动段爆轰波后 Taylor 波所需的临界压力比

变化不大 ,这说明当驱动段中 H2 摩尔浓度大于 50 %

时 ,如果满足缝合状态 ,在被驱动段中一定形成了过

驱动爆轰波。

4　结　论

　　对于氢氧爆轰驱动激波管来说 ,试验气体为空气

时 ,缝合激波马赫数都随着 H2 摩尔浓度的增加而增

加 ,H2 摩尔浓度达到 90 %左右时达到最大。对于双

爆轰驱动段没有最大缝合激波马赫数的限制。当缝

合激波马赫数较小时 ,试验气体可以当作理想气体处

理 ;当缝合马赫数较高时 ,需要考虑高温真实气体效

应的影响 ,计算得到的缝合激波马赫数较理想气体的

高 ,初始压力越低缝合激波马赫数越高。试验气体为

氢空气混合气时 ,缝合激波马赫数较以空气为试验气

体的小。通过调整驱动气体与被驱动气体的初始参

数 ,可以得到既能恰好消除 Taylor波又能缝合的运行

状态。
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　　Abstract : To design a gyroplane with jump takeoff capability ,an aerodynamic model of autorotating rotor is established

through numerical integral method based on blade element theory and dynamic inflow theory ,is introduced into this model .

Gyroplane steady autorotation characteristics and jump takeoff performance are developed and analyzed. As a result ,this pa2
per details the relations among jump takeoff performance , design parameters and control variables of rotor. The design

requirements and performance curves of jump takeoff are presented in a computation example. Comparison between results

from this paper and the foreign reference indicates that the research method is feasible and efficient .
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