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用于激波管/风洞的双爆轰驱动段* 

陈  宏**  冯  珩  俞鸿儒 

(中国科学院力学研究所高温气体动力学实验室, 北京 100080) 

摘要    对爆轰驱动段的发展进程进行了回顾. 比较了反向与前向爆轰驱动段

的优缺点. 提出在前向爆轰驱动段上游增加反向辅爆轰驱动段, 来消除主驱动段

中爆轰波后的 Taylor 波, 改善其驱动性能. 这种双爆轰驱动段只要辅与主驱动段

初始压力比等于或大于临界值, 主驱动段中的 Taylor 波将不再出现, 可产生均匀

的高温高压驱动气体. 此外, 还能产生过驱动爆轰波, 进一步提高驱动能力.  

关键词    气体爆轰  激波管  激波风洞 

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、高温气体动理学和爆炸效应等诸多领域

获得广泛的应用. 试验气体被加速时, 伴随着温度升高, 声速亦升高, 因此气流

Mach 数受限制. 在激波管尾部串接扩张喷管, 可突破 Mach 数限制. 这种设备称

为激波风洞.  

为了获得强激波, 要求驱动段的驱动气体具有高的声速和压力. 爆轰驱动段

是一种便于产生高声速且高压气体的低费用的新型强驱动段. 它使用爆轰波产

生的高温高压气体去驱动产生强激波. 在爆轰驱动段中, 存在两处实用可行的爆

轰起始点. 一是在邻近主膜上游处点火起始爆轰, 形成的爆轰波反向朝驱动段尾

端传播, 这种驱动方式称为反向爆轰驱动. 另一点火处位于驱动段尾端, 形成的

爆轰波向下游传播, 方向与被驱动段中的入射激波相同, 称为前向爆轰驱动.  

俞鸿儒 1), Lee[1]和 Gier 和 Jones[2]先后进行了反向爆轰驱动实验. 实验结果显

示: 产生的入射激波衰减率低, 且重复性高. 俞鸿儒的实验中, 使用的可爆轰气

体初始压力最高. 在高起始条件下, 实验过程中激波管出现剧烈震动. 究其原因

是由于爆轰波抵达管端时, 在端壁反射, 幅值超过初始压力百倍以上[3]的反射峰
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压突然作用在端壁上所致. 这种安全因素未解决, 难以实用.  

Balcarzak 和 Johnson[4]实验考察了前向爆轰驱动段的特性. 他的结论是: 前

向爆轰驱动段产生的激波随着传播距离和时间的增长而不断衰减, 因此不适用

于空气动力学试验. 这种衰减效应是由跟随在爆轰波后的稀疏波(称为 Taylor 波)

不断追赶上入射激波引起的. Coates 和 Gaydon[5]在爆轰驱动段上游增加一个以氢

为驱动气体的辅助驱动段, 当辅驱动段与主驱动段两者之间的膜片破裂以后, 辅

驱动段中的氢气膨胀加速形成高速运动的气柱, 压缩主驱动段中的可爆轰气体

并在其中形成强激波. 如果该激波能直接起始爆轰, 只要氢气柱运动速度等于或

大于爆轰波阵面后气体的速度, Taylor 波将消除, 由 Taylor 波引起的入射激波衰

减随之消失. 只是因为使用的氢气压力不够高, 膨胀后速度低于爆轰气体速度, 

加上混合气体难以被直接起爆, 因而实验未能成功.  

20 世纪 80 年代美国航天飞机试飞结果显示: 真实气体效应对升力体气动力

特性也有重要的影响, 加上超声速燃烧试验的需要, 对高焓地面模拟实验装置的

需求更加迫切. 俞鸿儒[6,7]提出在驱动段尾部串接一段卸爆管来消除爆轰波的反

射高压, 从而反向爆轰驱动段能用来产生高焓高贮室压力试验气流. Bakes 和

Erdos[8]对各种强驱动段作了全面的分析对比后认为: “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段”. 从此, 爆轰驱动段进入新

的发展阶段.  

1  反向与前向爆轰驱动的特性 

1.1  封闭管端起始爆轰波后流场结构 

气体爆轰实验观察结果显示: 爆轰波准周期震荡与沿爆轰波阵面传播的一

系列横向波相耦合, 精细流场结构非常复杂. 然而由于爆轰震荡与干扰的周期和

振幅较爆轰驱动有关特征参数小得很多, 理想化的一元 Chapman-Jouguet 爆轰模

型满足爆轰驱动特性分析要求, 本文基于这种模型进行分析.  

Taylor[9]和 Zel’dovich [10]先后独立地求出封闭管端起始的爆轰波后的流场, 

该流场由恒速运动的爆轰波以及紧跟其后的自模拟稀疏波组成. 爆轰波后气体

压力 p、密度ρ、温度 T 和速度 u 分布如图 1. 图 1 中 u0, x 和 t 分别代表爆轰波传

播速度、距离和时间. 爆轰燃气通过稀疏波最终减速形成静止且热力学状态参数

均匀区. 在任何时刻, 该区长度大约为爆轰波传播距离的一半.  

1.2  反向爆轰驱动段特性 

在反向爆轰驱动段中, 形成的爆轰波朝上游方向运动. 其流动波图如图 2. 

与高压气体驱动的典型激波管流动波图相比较, 反向爆轰驱动的波图只是增加

了爆轰波和其后的 Taylor 波 RT. 由于 Taylor 波尾与破膜后形成的中心稀疏波 RC 
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图 1  平面爆轰波后气体状态参数 

 

 
 

图 2  反向爆轰驱动激波管流动波图 
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的波头相平行. 因此在爆轰波从驱动段尾端壁反射回的反射波追到以前, 增加的

爆轰波和 Taylor 波对激波管流动没有影响. 反向爆轰驱动特性决定于 4 区气体的

状态. 如前所述 4 区气体静止, 热力学状态参数均匀. 因此, 驱动品质与典型激

波管的高压气体驱动相当. 由于声速高因而驱动能力强得多. 实验结果[11]证实上

述预见.  

1.3  前向爆轰驱动段的特性 

在前向爆轰驱动中, 形成的爆轰波向下游运动. 其流动波图如图 3. 从波图

可以看到: 爆轰波后的 Taylor 波与破膜后产生的中心稀疏波相互干扰. 中心稀疏

波头处的驱动气体参数(速度、温度、压力等)均随时间增加而不断下降, 即有效

驱动条件不断减弱. Taylor 波穿过中心稀疏波追上入射激波使其强度不断衰减. 

因而难以获得定常性符合要求的试验气体.  
 

 
 

图 3  前向爆轰驱动激波管流动波图 
 

1.4  反向与前向爆轰驱动性能比较 

驱动品质方面, 反向爆轰驱动的有效驱动条件均匀, 而前向爆轰驱动的有效

驱动条件则是随时间衰变的. 因此, 前者驱动品质优于后者.  

驱动能力方面, 反向爆轰驱动的有效驱动气体参数为Taylor 波后的静止区参

数. 无论是压力还是温度, 均较爆轰产物CJ 值低很多. 前向爆轰驱动气体的压力
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和温度随时间变化, 但其值高出反向爆轰驱动. 加上爆轰产物前向运动速度所携

带的巨大动能进一步提升了前向爆轰驱动的能力. 因此, 前向爆轰驱动能力大大

高于反向爆轰驱动.  

Bird[12]在初始条件(爆轰气体为90%H2 + 10%O2, 初始压力20MPa; 被驱动气

体为空气, 初始压力 0.1 MPa; 两者初温均为 15℃)以及简化假定(忽略壁面影响, 

全过程所有气体比热比为γ = 1.4)均相同时, 计算求出反向爆轰驱动产生的入射

激波 Mach 数 Ms = 9.8, 而前向爆轰驱动产生的最大激波 Mach 数则高达 Msmax = 

15.8. 俞鸿儒[11]实验结果表明: 当被驱动段气体初始压力和入射激波强度在两种

驱动条件下分别相同时, 前向爆轰驱动段所需可爆轰气体初始压力较反向约低

一个数量级. 两者都证实前向爆轰驱动能力远远超过反向爆轰驱动.  

2  消除 Taylor 波的方法 

如果爆轰波后面跟随着一个运动活塞, 则爆轰波后Taylor 波波尾质点速度等

于活塞速度. 如果活塞速度达到爆轰气体速度(uP = uCJ), 则爆轰波后将不出现

Taylor 波, 跟随在爆轰波后的将是一段不断增长的恒速和恒状态参数的气柱. 当

活塞速度大于爆轰气体速度(uP > uCJ), 如同(uP = uCJ)的情况一样, 亦不会出现

Taylor 波. 被更高速活塞过驱动的爆轰波传播速度将更快, 波后气体状态参数亦

更高.  

爆轰波后气体速度很高(>1km/s), 在激波管类脉冲设备中难以将机械活塞加

速到如此高的速度. Coates和Gaydon[5] 在爆轰驱动段上游增加辅助驱动段, 采用

氢气作驱动气体膨胀加速形成高速运动的气柱用来替代高速活塞. 气柱表面处

压力必须与爆轰气体接触处压力相等, 要使气柱的速度等于已爆轰气体的速度, 

则要求氢气与爆轰段中氢氧混合气的初始压力比超过百倍. Bakos 和 Erdos[13] 采

用氦做辅助驱动气体. 在这种条件下, 要求氦气与氢氧混合气初始压力比更高达

6～7 百倍. 产生高焓高压试验气流的爆轰驱动段, 爆轰混合气初始压力大多为数

十兆帕或更高. 因此要完全消除前向爆轰驱动段中的 Taylor 波, 所要求的氢或氦

的初始压力过高. 除了需要配备昂贵的高压气源和充气设备外, 还对辅助驱动段

的结构和破膜技术带来严重的技术困难. 为了解决这一技术难题, 俞鸿儒提出利

用氢氧爆轰气体代替轻气体作为辅助驱动段的驱动气体. 辅助驱动段与主驱动

段初始压力比只需数倍就能消除主爆轰段中前向爆轰波后的 Taylor 波, 并产生热

力学参数和速度均匀的驱动气体. 加上辅助驱动段射出的爆轰燃气可直接起始

主爆轰驱动段中的爆轰波, 解决了实用中的又一技术障碍.  

2.1  辅驱动段与主驱动段初始压力比影响 

图 4 为双爆轰驱动段激波管流动图和结构示意图. 当辅驱动段与主驱动段初
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始压力比 P8i/P4i 较小时, 辅驱动段已爆轰气体膨胀加速后, 其速度仍低于主驱动

段爆轰波后气体速度, Taylor 波仍会出现, 只不过波扇夹角较封闭段起始爆轰有

所缩小(图 4(a)). 若初始压力比P8i/P4i增加到临界值, 使已爆轰气体膨胀加速后速

度等于爆轰气体速度, 则主驱动段的 Taylor 波将全部消失(图 4(b)). 若初始压力

比 P8i/P4i 高于临界值, 流动波图仍如图 4(b). 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、压力和速度随 P8i/P4i 比值增加

而升高. 因此, 提高辅助段初始压力, 可成为进一步增强前向爆轰段驱动能力的

有效手段. 
 

 
图 4  双爆轰驱动段激波管流动波图 

(a) P8i/P4i < 临界值, (b) P8i/P4i≥临界值 
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2.2  临界初始压力比估算 

辅驱动段中已爆轰气体通过Taylor 波反向减速至静止状态, 再通过中心稀疏

波加速至 u6, 

8CJ 8CJ 6 6
2 2

.
1 1

u a u a
γ γ

+ = +
− −

 

假定已爆轰气体膨胀过程中比热比(γ = 1.2)恒定, 辅和主驱动段可爆轰混合

气体组分和初始温度分别均为 H2:O2 = 3 和 18℃, 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[3]的爆轰参数计算值, uCJ = 1443 m/s 和 aCJ = 

1845 m/s. 如果主驱动段中爆轰波后刚好不出现 Taylor 波, 则 P6 = P4 = P4CJ, u6 = 

u4 = u4CJ = −u8CJ, 由上式得出 

a8CJ/a6≈1.18,  P8CJ/P6≈7, 

因此, (P8i/P4i)CR≈P8CJ/P4CJ≈7. 

3  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 m 和 1.95 m 两处管壁上安装了两个压力传感器. 测量结果如图 5. 为了

参照比较, 图 5(a)为无辅驱动段的前向爆轰驱动段测量曲线. 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 
 

 
图 5  主驱动段压力变化曲线(H2:O2 = 3) 

(a) 前向爆轰驱动段(P4i = 0.25 MPa), (b) 双爆轰驱动段(P8i/P4i = 4, P4i = 0.25 MPa), (c) 双爆轰驱动段 
(P8i/P4i = 6, P4i = 0.2 MPa) 
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降至峰值的一半以下, 然后维持恒定值. x = 1.95 m 的曲线尾段压力再次下降, 是

由于主膜片破膜后形成的中心稀疏波所引起. 图 5(b)为双爆轰驱动段中 P8i/P4i = 4

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 5(c)为 P8i/P4i = 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. 曲线后部出现的压力上升, 是由于辅驱动段不够长, 反向爆轰波在尾端

形成的反射激波追到该处形成的干扰, 选择好各段的长度可使这种波干扰不会

对激波管流动造成不利影响. 

图 6 是双爆轰驱动段与前向爆轰驱动段产生的入射激波沿被驱动段传播时

强度变化的比较. 为了进行比较, 两者的被驱动段初始压力和最大 Mach 数分别

相同. 从图可以看出: 双爆轰驱动段产生的入射激波 Mach 数衰减率较前向爆轰

驱动段低. 图中曲线还显示, 即便是双爆轰驱动段产生的入射激波, 其衰减率仍

很明显. 这是因为激波衰减既与驱动气体品质有关, 还受被驱动段管壁边界层的

影响. 本文描述的实验是利用现有设备进行的, 管壁表面状态较差, 选用的初始

压力又低, 边界层效应引起的激波衰减很严重. 实用中初始压力提高, 管壁状况

改善后, 边界层影响将大大降低, 双爆轰驱动段驱动产生的入射激波衰减可明显

改善.  
 

 
图 6  入射激波沿传播方向的 Ms变化 

P4i = 0.2 MPa, P1 = 6.67 kPa, H2︰O2 = 3 
 

4  结论 

前向爆轰驱动段驱动能力极大地超出反向爆轰驱动段. 由于驱动气体参数

随时间变化, 产生的入射激波强度衰减严重而难以符合实用要求. 本文提出在主

爆轰段上游, 增加反向爆轰驱动段, 只要辅驱动段与主驱动段初始压力比大于临
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界值, 则主驱动段中的 Taylor 波将被消除, 从而形成品质优良的驱动气体. 这种

双爆轰驱动段可成为非常有用的能产生高焓高贮室压力试验气体的强驱动段.  

此外, 进一步提高辅/主驱动段初始压力比, 能在主驱动段中产生过驱动爆

轰波, 则其驱动能力较普通前向爆轰驱动段更强, 从而开辟提高激波管/风洞试

验气流焓值的新途径.  
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