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爆轰驱动膨胀管性能研究

周凯，汪球＊，胡宗民，姜宗林

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

摘　要：超高速流动一般指速度超过５ｋｍ／ｓ的流动，由于流动 具 有 高 焓 高 速 的 特 点，模 拟 超 高 速 流 动 的 地 面 试 验 设 备

面临极大挑战。膨胀管（风洞）是少数几种具备超高速流动模拟能力的地面试验设备之一。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）通过将正向爆轰驱动技术和膨胀管结合在一起，建成了可实现最高速度１０ｋｍ／ｓ超

高速试验气流的爆轰驱动膨胀管（ＪＦ－１６），并开展了典型模型试验。在此基础上对ＪＦ－１６进行了改造升级工作，为其设计

喷管增加了膨胀风洞运行模式，对其性能进行了相关试验测试研究。同时，对膨胀管相关数 值 方 法 进 行 了 介 绍，并 开 展

数值模拟对试验状态进行辅助诊断和分析。
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　　进入２１世纪，人们对太空探测（探月、火星探

测）和星际旅行的兴趣日益提升，这对飞行器的飞

行速度提出越来越高的要求。例如美国的航天飞

机从 地 球 近 地 轨 道 再 入 大 气 层 时，速 度 高 达

８．５ｋｍ／ｓ［１］；阿波罗飞船登月后返回地球大气 层

时，再入速度则高达１１．２ｋｍ／ｓ。超高速飞行一般

指速度超过５ｋｍ／ｓ的飞行，因其飞行马赫数很高，

飞行器的头部形成强烈的弓形激波，激波后的空气

将被加热到几千甚至上万摄氏度，高温下空气发生

了振动激发、离解甚至电离，即所谓的高温真实气

体效应。这种效应也会对飞行器气动特性产生影

响，因此成为各航天计划研究的重要组成部分。

由于飞行试验成本较高，大量的气动 试 验 研

究还是在地面模拟设备中完成，而为了模拟飞行

器高速飞行时所遇到的高温真实气体效应，地面

试验研究又极大地依赖于能模拟再入速度的高焓

气动设备［２］（如高焓激波风洞、膨胀管等）。地 面

高焓试验设备中，反射型激波风洞可以产生高焓

流动，但是在模拟超高速流动环境，特别是近轨道

速度或超轨道速度时，需要试验气流的总焓高达

３５ＭＪ／ｋｇ以上，而反射型激波风洞的能力一般约

为２５ＭＪ／ｋｇ，难以胜任，因此 需 要 新 型 的 工 作 原

理不同的试验设备来满足超高速流动模拟要求。

膨胀管／风洞技术可以在一定 程 度 上 解 决 上

述问题，它通过去除反射型激波风洞的驻室，在激

波管下游串联一个等截面的膨胀加速段（初始压

力较低），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，降低气流温度的同时得到更

高的速度 和 总 焓，这 种 现 象 被 称 为 焓 的 倍 增［３］。

在膨胀加速段，主激波后气流不需滞止，其能量可

以通过上述非定常膨胀过程直接转移到膨胀波后

的试验气流，避免了反射型激波风洞在驻室内发

生的气体解离、喷管非平衡膨胀以及喉道材料烧

蚀等问题，试验气流更接近于真实飞行参数［３－５］。
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世界上的膨胀管设备及相关研究主要集中在

美国，如 通 用 应 用 科 学 实 验 室（ＧＡＳＬ）的 ＨＹ－
ＰＵＬＳＥ膨胀管［６］，卡尔斯本大学巴法罗研究中心

（ＣＵＢＲＣ）的ＬＥＮ－Ｘ、ＬＥＮＳ－ＸＸ膨 胀 管［７］，斯 坦

福大学的膨胀管［８］等，其他主要有澳大利 亚 昆 士

兰大学 的ＲＨＹＦＬ－Ｘ系 列 膨 胀 管 和 日 本 的ＪＸ－１
膨胀管。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）在２００８年建成了爆轰驱

动膨胀管ＪＦ－１６，并 通 过 典 型 模 型 试 验 对 流 场 进

行了初步诊断与流场显示研究［９－１２］。目前，ＪＦ－１６
已实现了最 高 速 度 为１０．２ｋｍ／ｓ的 高 焓 试 验 气

流，为超高速流动的相关物理问题研究提供了基

础支撑条件。

ＪＦ－１６有效 试 验 时 间 较 短，仅 为 数 十 微 秒 量

级，同时，主、次入射激波后存在强烈的热化学非

平 衡 过 程［１３－１４］，这 也 给 流 场 诊 断 与 测 量 带 来 挑

战，而随着高温物理模型和计算方法的发展，数值

模拟在超高速流动现象研究中发挥着越来越重要

的作用［１５］。本文结合部分试验数据，采用数值模

拟方法，分析膨胀管的试验气流流场特性与品质，
为后续模型试验研究提供帮助。

１　爆轰驱动膨胀管ＪＦ－１６原理

爆 轰 驱 动 具 有 正 向 和 反 向 驱 动 ２ 种 方

式［１６－１７］，其中前者利用爆轰波阵面的高温高压 气

流驱动，驱动能力较强；后者利用Ｔａｙｌｏｒ稀疏波后

的平稳气流，驱动能力比正向驱动方式弱。爆轰驱

动膨胀管ＪＦ－１６利用了正向爆轰驱动强驱动能力

的特点，并且引入环形扩容腔结构，弱化了Ｔａｙｌｏｒ
稀疏波的影响，在膨胀管中获得了成功的应用［１８］。

ＪＦ－１６主要包括４个部分，即爆轰段（Ｄｅｔｏｎａ－
ｔｉｏｎ　Ｔｕｂｅ，１０５ｍｍ×５　６００ ｍｍ）、激 波 管

（Ｓｈｏｃｋ　Ｔｕｂｅ，６８ｍｍ×２　７５０ｍｍ）、膨胀加速段

（Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ　Ｔｕｂｅ，６０ｍｍ×６０ｍｍ×７　６００ｍｍ）
和真空罐（Ｖａｃｕｕｍ　Ｔａｎｋ），其中试验段嵌入膨胀

加速段。爆轰段、激波管和膨胀加速段之间通过

两道膜片分开。爆轰段充入氢氧混合物，激波管

内充入试验气体，膨胀加速段内一般为处于高真

空度的空气，称为加速气体。

ＪＦ－１６的 波 系 图 如 图１所 示，主 要 工 作 过 程

如下：当爆 轰 波 冲 破 爆 轰 段／激 波 管 之 间 的 主 膜

后，驱 动 气 体 向 激 波 管 膨 胀，压 缩 其 中 的 试 验 气

图１　ＪＦ－１６波系图

Ｆｉｇ．１　Ｗａｖｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ｆｏｒ　ＪＦ－１６
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体，并 在 激 波 管 中 形 成 一 道 激 波，称 为 主 激 波

（Ｐｒｉｍａｒｙ　Ｓｈｏｃｋ　Ｗａｖｅ，ＰＳＷ），同 时 中 心 膨 胀 波

向爆轰段的高压气体中传播，主激波和膨胀波之

间由驱动（区）／试验气体（区）界 面（Ｐｒｉｍａｒｙ
Ｃｏｎｔａｃｔ　Ｓｕｒｆａｃｅ，ＰＣＳ）分开。当主激波运动到第

二道膜并将其冲开后，在加速段形成第二道入射

激波（Ｓｅｃｏｎｄａｒｙ　Ｓｈｏｃｋ　Ｗａｖｅ，ＳＳＷ），同 时 形 成

中心膨胀波向上游的试验气体中传播，并在两者

之间形成试验（区）／加速气体（区）界面（Ｓｅｃ－
ｏｎｄａｒｙ　Ｃｏｎｔａｃｔ　Ｓｕｒｆａｃｅ，ＳＣＳ）。试验气体经该非

定常膨胀后，进一步加速并降低静温到达最终试

验状态，即区高焓、高速的试验气流［１４］。

２　数值方法

膨胀管的 主、次 入 射 激 波 较 强，在 这 种 条 件

下，激波后参数不能按照理想气体的激波公式来

计算，即通过波前参数和激波速度，已经不能确定

波后气流参数，原因是如此强的激波，热化学非平

衡过程已经非常重要。因此，确定激波后试验气

流参数，如温度、密度、气流速度以及化学成分，需
要更多的流场诊断技术。数值模拟是超高速试验

的一个有力的辅助诊断手段［１３－１５］，能提供更多 的

流场信息，对相关试验研究有很大帮助。
爆轰驱动膨胀管在运行过程中，涉及爆轰波、

强激波、边界层、非平衡流动等一系列复杂的物理

化学现象，在数值计算时，只能根据讨论问题侧重

点的不同作出相应的简化。本文侧重于膨胀管性

能方面的研究，主要关注的是强激波的传播过程

以及激波压缩和非定常膨胀对试验气流的影响特

性，因此对数值方法进行了简化来提高计算效率。
对于膨胀管的数值模拟忽略了黏性和热传导，采

用了多组分Ｅｕｌｅｒ方程，其二维的控制方程为

Ｕ
ｔ＋

Ｆ
ｘ＋

Ｇ
ｙ＝

Ｓｃ （１）

式中：Ｕ 为 未 知 变 量；Ｆ和Ｇ 为ｘ、ｙ方 向 的 对 流

通量；Ｓｃ 为化学反应源项，具体形式为

Ｕ ＝ ［ρＣ１ … ρＣｎｓ ρｕρｖρｅ］ （２）

Ｆ＝ ［ρＣ１ｕ … ρＣｎｓｕρｕ
２＋ｐρｕｖ （ρｅ＋ｐ）ｕ］

（３）

Ｇ＝［ρＣ１ｖ … ρＣｎｓｖρｕｖρｖ
２＋ｐ （ρｅ＋ｐ）ｖ］（４）

Ｓｃ＝ ［ω
·

１ … ω
·

ｎｓ ０００ ］ （５）

其中：ρ＝∑
ｎｓ

ｓｐ＝１
ρｓｐ＝∑

ｎｓ

ｓｐ＝１
ρＣｓｐ 为混合气体的密度，

Ｃｓｐ和ρｓｐ为 各 气 体 组 分 的 质 量 分 数 和 组 分 密 度；

ｕ、ｖ分别为ｘ、ｙ方向的速度分量；ｅ＝ｈ－ｐ／ρ＋
（ｕ２ ＋ｖ２）／２ 为 单 位 混 合 气 体 的 总 能，ｈ ＝

∑
ｎｓ

ｓｐ＝１
Ｃｓｐｈｓｐ 为混合气体的焓值，ｐ为混合气体的压

力；ω
·

ｓｐ 为 化 学 反 应 速 率；下 标“ｓｐ”为 组 分 序 号，
“ｎｓ”为组分总数。化学反应模型采用空气的５组

分１７基元反应模型，空气及离解生成的原子成分

的热力学参数由温度相关的多项式给出，这些多

项式考虑了双原子分子的转动能和振动能，即高

温真实气体效应。本文对Ｅｕｌｅｒ方程对流项的离

散应用了频散可控耗散格式［１９］，该格式的激波捕

捉能力鲁棒性较好，对强激波具有自适应模拟能

力，且不需要人为调整格式参数，已经成功应用于

爆轰和强激波的数值模拟中［２０］。
在对爆轰驱动膨胀管进行数值模拟 时，忽 略

了爆轰段内氢氧爆轰过程及爆轰波冲破主膜的过

程，从激波管段内试验气流被主激波加速后即将

到达二道膜时开始进行。计算的初始条件设定如

下：当氢氧爆轰后，爆轰波冲破主膜，主激波的速

度能被电离测速探针精确测得，结合激波管内初

始充气压力及温度，通过化学平衡程 序ｇａｓｅｑ计

算，可以得到激波管中主激波后的试验气流状态

参数，并以此作为计算的初始条件，对爆轰驱动膨

胀管进行数值模拟。

３　爆轰驱动膨胀管ＪＦ－１６性能研究

３．１　ＪＦ－１６改造升级

由于试验段尺寸偏小，给模型设计及 试 验 测

量带来了诸多限制。为了扩大试验时中心均匀流

场的尺度，以便加大模型尺寸，同时降低试验气流

温度，提升气流品质，近期ＬＨＤ重新设计改造了

ＪＦ－１６。改造升级工作主要包含以下３个方面：将

膨胀加速段的方管去掉换成与激波管尺寸一致的

圆管（６８ｍｍ×４　０００ｍｍ）；在膨胀加速段末端

连接锥形喷管，长度为７２６ｍｍ，喷管入口与膨胀

加速段尺寸一致，为６８ｍｍ，出口为２７２ｍｍ，出口

与入口尺度比为４∶１，锥 角 为８°；升 级 膨 胀 加 速

段的真空抽气系统和真空测量系统，为其配置磁
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悬浮涡轮分子泵和电容式薄膜真空计，以提高膨

胀加速段的真空度。图２为改造升级后ＪＦ－１６的

结构及测点布置图。
改造 后 的ＪＦ－１６可 以 在 膨 胀 风 洞 模 式 下 运

行，大大提升了其模型试验能力，为了预估膨胀管

末端加装喷管后的试验流场情况，采用数值模拟

计算喷管出口的流场状态。喷管入口条件为膨胀

加速段末端试验气流的状态参数，模拟其在喷管

内的定常膨胀情况，经过计算得到的喷管入口和

出口气流参数如表１所示。

图２　ＪＦ－１６结构简图及测点布置

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ＪＦ－１６ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｎｄ　ａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｐｏｉｎｔｓ
　

表１　喷管入口及出口气流参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｌｏｗ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｅｎｔｒａｎｃｅ　ａｎｄ　ｅｘｉｔ

Ｌｏｃａｔｉｏｎ　 ｕ／（ｋｍ·ｓ－１） Ｔ／Ｋ　 Ｍａ

Ｅｎｔｒａｎｃｅ　 ８．９５５　 ２　８７１　 ８．０

Ｅｘｉｔ　 ９．１１７　 １　７２２　 １０．４

表１给出了几个比较关键的气流参数，其中，

气流速度由８．９５５ｋｍ／ｓ提高至９．１１７ｋｍ／ｓ，马

赫数由８．０提高至１０．４，静温由２　８７１Ｋ降低至

１　７７２Ｋ。可以看出，在试验气流通过喷管膨胀之

后，速度和马赫数提高且静温降低，气流的品质得

到提升，更接近真实飞行状态。并 且，通 过 改 造，

试验段的 尺 度 得 到 有 效 扩 大，相 应 的 模 型 尺 寸

可以 加 大，这 给 试 验 设 计 和 测 量 工 作 带 来 了

便利。

３．２　激波管初始压力对性能的影响

对于超高速地面模拟设备，试验气流 速 度 是

关键的参数之一。由膨胀管运行机理可以看出，

一旦试验设备的长度及尺寸确定，决定试验气流

速度主要有３个参数：爆轰段、激波管和膨胀加速

段的初始压力，通过匹配调整三段初始压力可以

实现大范围不同速度的试验气流［３，２１］。

在这３个参数之中，爆轰段和膨胀加 速 段 的

初始压力对于试验气流速度的影响是单调的，爆

轰段的初始压力Ｐ４ 提高，Ｐ４／Ｐ１ 压比增加，主激

波速度（ＵＰＳＷ）增加，区气流 被 主 激 波 加 速 程

度增大；膨胀 加 速 段 的 初 始 压 力Ｐ７ 降 低，Ｐ２／Ｐ７
压比增加，次入射激波速度（ＵＳＳＷ）增大，同时
区气流的膨胀加速程度增大，这２个因素都会导

致试验气流速度增大。激波管的初始压力对试验

气流速度的影响是非单调的，即在一个范围内，这
个影响是正相关的，而在另一个范围内则是负相

关的，存在一个试验气流速度峰值。为此，固定爆

轰段和膨胀加速段的初始压力值，来验证并寻求

试验气流的速度峰值。
在ＪＦ－１６性能测 试 试 验 中，爆 轰 驱 动 段 中 充

入１．５ＭＰａ的氢氧混合气体，体积比为４∶１，激

波管和膨 胀 加 速 段 充 入 空 气 作 为 试 验 和 加 速 气

体，膨胀加速段采用机械泵和涡轮分子泵组合抽

至１５Ｐａ的初始压力，调 整 中 间 激 波 管 段 的 初 始

压力，６组试验初始压力参数如表２所示。
在实际试验操作中，试验气流速度较难测量，

而激波速 度 又 能 直 接 反 映 出 试 验 气 流 速 度 的 大

小，因此，选择更容易直接测量的激波速度作为关

键试验参数。每次试验选取膨胀加速段的４个位

置作为待测点，４个 测 点 距 离 上 游 二 道 膜 分 别 是

２．５５ｍ、２．９５ｍ、３．２５ｍ和３．５５ｍ，每个测点的

激波速度值通过激波到达压力传感器和电离测速

探针的信号时间差求得。沿着膨胀加速段自上游

而下，获得了６组试验的测点激波速度分布数据，
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表２　６组试验初始压力参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｉｎｉｔｉａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　６ｔｅｓｔ　ｃａｓｅｓ

Ｎｏ． Ｐ４／ＭＰａ　 Ｐ１／ｋＰａ　 Ｐ７／Ｐａ

１　 １．５　 ６　 １５

２　 １．５　 ５　 １５

３　 １．５　 ４　 １５

４　 １．５　 ２　 １５

５　 １．５　 １　 １５

６　 １．５　 ０．５　 １５

　

为了直观地看出不同压力情况下激波速度的大小

差异，对 每 次 试 验４个 测 点 的 速 度 值 求 平 均

Ｖｓ－ａｖｇ，得到试验气流激波速度随激波管压力变化

的情况，如图３所示。

图３　激波速度随激波管压力变化分布
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从图３可以看 出，在 激 波 管 压 力 自６ｋＰａ降

低至１ｋＰａ的过程中，试验气流激波速度有提高的

趋势，继 续 降 低 压 力 值 至０．５ｋＰａ，速 度 不 再 提

升，可以认为在压力１ｋＰａ左右，试验气流的激波

速度达到一个峰值。结合之前的理论分析，虽然

激波管压力降低，主激波速度的提高会相应导致

加速段试验气流的速度提高，然而这样的代价是

激波管与加速段压比减小，非定常膨胀的程度降

低，两个相反作用的因素此消彼长，会在１ｋＰａ左

右达到临界点，使试验气流激波速度达到峰值，试
验获得的激波速度峰值为９．６５５ｋｍ／ｓ。

为了进一步 提 高ＪＦ－１６的 试 验 气 流 速 度，探

究其性能极限，在膨胀加速段已抽至目前设备能

得到的极限真空度，且考虑设备安全的前提下，通

过增加爆轰段充气压力至２．０ＭＰａ，已成功获得

最大激波速度为１０．２ｋｍ／ｓ的超高速试验气流，
相比之 前 获 得 的 最 大 激 波 速 度８ｋｍ／ｓ［１２］，在 超

高速地面试验能力方面取得了进展。
对６组试验开展数值模拟后，与试验 结 果 进

行对比分析，将试验和计算结果汇总如表３所示。
从表３可以看出，计算比试验值偏大，分析原因，
在实际流动条件下，存在着边界层影响、激波衰减

及能量耗散等各方面的因素，而数值模拟采用无

黏Ｅｕｌｅｒ方程，这 些 都 会 导 致 计 算 值 偏 大。而 计

算与试验的误差基本稳定，证明了数值方法的可

靠性，可以作为试验的辅助参考诊断工具。
表３　试验和计算激波速度数据

Ｔａｂｌｅ　３　Ｓｈｏｃｋ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄａｔａ　ｏｆ　ｔｅｓｔ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓ

Ｐ１／ｋＰａ
Ｖｓ－ａｖｇ／（ｋｍ·ｓ－１）

Ｔｅｓｔ　 ＣＦＤ　
Ｅｒｒｏｒ／％

０．５　 ９．６５５　 １０．５３９　 ９．１６　　

１　 ９．６５５　 １０．４７２　 ８．４６

２　 ９．５２４　 １０．１８８　 ６．９７

４　 ９．３３３　 １０．０９３　 ８．１４

５　 ９．１５０　 ９．８６０　 ７．７６

６　 ８．７５０　 ９．５１１　 ８．７０

３．３　膨胀加速段初始压力对性能的影响

由膨胀管的运行机理可知，膨胀加速 段 的 真

空度是较为关键的因素，真空度的提高可以提高

试验气流的速度，并进一步降低温度，改善试验气

流的品质使其更接近真实飞行条件。在实际试验

操作中，高真空对设备的气密性和抽真空系统的

能力都提出较高的要求，很难达到极限真空的试

验条件。为 了 进 一 步 探 究 激 波 膨 胀 管 的 性 能 指

标，通过数值模拟的手段，改变膨胀加速段的初始

压 力，分 别 为 ３０，２０，１５，１０，５，１，０．５，

０．２５Ｐａ，得到８组计算结果，将试验气流比较 关

键的参数———速度ｕ、静温Ｔ及Ｍａ提取出来，如
图４所示。

从图４可以看出，随着膨胀加速段的 真 空 度

持续提高，试验气流的速度提高，在０．２５Ｐａ时为

１２ｋｍ／ｓ，超过了第二宇宙速度，此时试验气流拥

有较高马赫数和较低静温，与真实飞行条件接近，
这证明了 膨 胀 管 模 拟 超 高 速 飞 行 条 件 的 巨 大 潜
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图４　试验气流参数随膨胀加速段压力变化分布
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力。相比较试验结果，数值模拟获得了诸如气流

密度ρ、静温Ｔ等试验中难以直接测得的参数，再
一次证明了数值模拟在超高速流动辅助诊断分析

上的重大作用。

４　结　论

本文介绍了ＪＦ－１６爆 轰 驱 动 膨 胀 管 的 建 立、

运行条件及相关的数值研究结果，主要研究加装

喷管及不 同 初 始 充 气 压 力 条 件 对 其 性 能 方 面 的

影响。

１）在 膨 胀 风 洞 运 行 模 式 下，试 验 段 尺 寸 加

大，模型尺寸可以加大，且试验气流经过喷管膨胀

加速后，品质得到提升。

２）改变激波管的初始充气压力，对试验气流

速度的影响是非单调的，在某个压力值附近，气流

速度 达 到 峰 值，目 前 已 获 得 最 大 激 波 速 度 为

１０．２ｋｍ／ｓ的超高速试验气流。

３）膨胀加 速 段 的 真 空 度 对 试 验 气 流 品 质 影

响较大，随着真空度提高，试验气流速度和马赫数

提高，静温降低，气流品质更优，这对试验设备的

气密性和抽气能力提出更高的要求。
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