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摘　要：火星探测是目前国际深空探测的热点，而火星着陆是火星探测的关键技术之一，火星着陆器发展中面临的一个

严峻的挑战是其气动环境远远不同于地球大气的空气。然而，现阶段大多数地面试验设备都是以 空 气 为 试 验 气 体 来 设

计的，而不是火星大气的ＣＯ２。本文利用高温热化学反应流动数值计算技术，对ＪＦ－１２反向爆轰驱动激波风洞在火星进

入环境下（主要气体成分是ＣＯ２）的运行特性进行了计算模拟，通过调整激波管中驱动／被驱 动 气 体 的 初 始 参 数 和 高／低

压段的截面积比，来模拟其中的波系产生、传播过程以及反射激波与接触面的相互作用机 制。研 究 发 现，相 同 情 况 下 驱

动ＣＯ２ 的缝合激波马赫数要明显高于空气，通过减小驱动气体的声速和低压段的直径，可以在驱动ＣＯ２ 时 获 得 驻 室 压

力稳定的试验气体。

关键词：火星探测；反向爆轰驱动激波风洞；二氧化碳；缝合运行状态；驻室压力

中图分类号：Ｖ２１６．８　　　文献标识码：Ａ　　　文章编号：１０００－６８９３（２０２１）０３－１２４１２９－１２

收稿日期：２０２０－０４－２３；退修日期：２０２０－０５－０５；录用日期：２０２０－０５－１５；网络出版时间：２０２０－０５－２２　１３：２３
网络出版地址：ｈｔｔｐ：／／ｈｋｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ／ＣＮ／ｈｔｍｌ／２０２１０３１５．ｈｔｍｌ
基金项目：国家自然科学基金（１１６７２３０８，１１５３２０１４）；国家重点研发计划（２０１９ＹＦＡ０４０５２０４）

＊通信作者．Ｅ－ｍａｉｌ：ｈｕｚｍ＠ｉｍｅｃｈ．ａｃ．ｃｎ

　　随着航天技术的迅猛发展和人类对太空探索

需求的不断增长，太空深空探测已成为新世纪航

天领域的研究热点。现如今，火星探测已经成为

国际深空探测发展的主要趋势，在整个航天史中，
人类使用探测器进行火星探测的步伐从未停止，
苏联、美国和欧洲相继发射了自己的火星着陆探

测器，但其中只有美国取得了成功。到目前为止，
美国已经成功发射了数个火星探测器，如海盗号、
探路者号、勇 气 号、机 遇 号、凤 凰 号 和 好 奇 号 等。
火星探测面临的一大难题是它的大气环境完全不

同于地球大气的空气，火星大气基本是由ＣＯ２ 组

成的（约９５．３％）、另外还有２．７％的Ｎ２、１．６％
的Ａｒ和少量其他气体成分，大气相对稀薄、密度

约为地球大 气 密 度 的１％，火 星 大 气 热 力 学 特 性

与地球有较大差异［１－５］。因此，人们所掌握的地球

大气再入飞行器的试验数据和设计技术不能直接

用于火星探测器的研发，然而不幸的是现阶段大

多数地面试验设备都是以空气为试验气体来设计

和运行的，专门用来模拟火星大气环境的风洞设

施极为匮乏，导致火星着陆器风洞试验数据不足，
因此需要研究现有的地面试验设备在火星大气环

境下的运行特性，为地面试验设备改进提供参考。
在目前国际上已经开展的利用高焓激波风洞

进行火星探 测 器 的 气 动 试 验 中，以 美 国Ｃａｌｓｐａｎ－
ＵＢ研 究 中 心 的 ＬＥＮＳ（Ｌａｒｇｅ　Ｅｎｅｒｇｙ　Ｎａｔｉｏｎａｌ
Ｓｈｏｃｋ　Ｔｕｎｎｅｌｓ）系 列 激 波 风 洞 最 为 先 进，ＬＥＮＳ
Ⅰ 采用电加热氢气或氦气作为驱动气体，这种加

热轻气体的驱动方式要比其他驱动方式的激波风

洞更容易以缝合运行 状 态 运 行［６－８］。本 文 以 中 国

科学院力学研究所高温气体动力学国家重点实验
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室（ＬＨＤ）ＪＦ－１２爆轰驱动激波风洞［９－１０］为研究对

象，利用数值计算并佐以理论分析的方式研究其

在火星进入环境下的运行特性，并与驱动空气的

情况进行对比。该设备的驱动方式为反向爆轰驱

动，最初的建造目的是为了进行高焓空气流动试

验，由于设备尺寸较大，驱动段／被驱动段 的 截 面

积比保持不变，因而在试验中只能通过改变驱动

和被驱动气体初始参数（如气体摩尔数、压力等）
来获得不同状态的试验气流。对于数值模拟其火

星进入环境下的运行特性，这里将试验气体换为

ＣＯ２，初 始 驱 动 气 体 为 可 爆 的 Ｈ２ 和 空 气 混 合 气

（或 Ｈ２＋Ｏ２＋ＣＯ２）。

１　地面试验设备

目前，ＬＨＤ实验室 已 经 拥 有ＪＦ系 列 爆 轰 驱

动激波风洞，其 中，ＪＦ－１２是 结 构 尺 寸 最 大、有 效

试验时间最长的，它的总长约２７５ｍ，驱动段长度

为９９ｍ，内径为４２０ｍｍ；被驱动段长度为８９ｍ，
内径 为 ７２０ ｍｍ；喷 管 出 口 直 径 为 １．５ ｍ 或

２．５ｍ；试 验 段 直 径 为３．５ｍ，长 度 为１１ｍ，是 能

够复现高超声速飞行条件的国际首座超大型爆轰

驱 动 高 焓 激 波 风 洞，获 得 的 有 效 试 验 时 间 长 达

１００ｍｓ，并具有复现２５～５０ｋｍ高空，马赫数５～
９范围高超声速飞行条件的能力。图１给出了该

激波风洞的布置示意图和现场照片。

ＪＦ－１２复现风洞发展最初是为了研究超燃发

动机的全尺度高超声速流动物理机制，它的低压

段充入纯净空气作为试验气体，高压段内氢氧爆

轰之后产生高温高压驱动气体冲破膜片，在低压

段形成向下游传播的入射激波，入射激波对试验

气体进行压缩，在驻室反射后进一步压缩试验气

体，最后高温高压的空气经过一个收缩－扩张喷管

进行膨胀，可产生马赫数５～９的高超声速试验气

流。图２给出 了 在 以 空 气 为 试 验 气 体 时，５次 试

验获得的风洞驻室内的压力历史曲线，图中编号

为按试验日期记录的风洞运行的不同车次。从图

中可以看出，对于马赫数为７的试验来流，其有效

试验时间大 约 为１３０ｍｓ。如 此 长 的 试 验 时 间 不

仅得益于较长的被驱动段，还因为驱动段和被驱

动 段 截 面 积 比 的 优 化 设 计，直 径 分 别 为４００ｍｍ

图１　ＪＦ－１２激波风洞示意图与现场照片

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ａｎｄ　ｌｉｖｅ　ｐｈｏｔｏｓ　ｏｆ　ＪＦ－１２ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
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图２　ＪＦ－１２激波风洞驻室压力随时间的变化（试验气体

为空气，Ｍａ∞＝７）

Ｆｉｇ．２　Ｓｔａｇｎａｔｉｏｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｒｄ　ｓｈｏｗｉｎｇ　ｔｅｓｔ　ｔｉｍｅ　ｏｆ

ＪＦ－１２（Ｔｅｓｔ　ｇａｓ：ａｉｒ，Ｍａ∞＝７）

和７２０ｍｍ，这 种“小 驱 大”的 运 行 方 式 可 以 使 爆

轰驱动在 较 低 入 射 激 波 强 度 时 仍 能 处 于 缝 合 状

态，从而延长有效试验时间［１１－１３］。

２　变截面驱动理想激波管缝合运行状态

对于变截面反向爆轰驱动激波风洞，图３给

出了它的激波管结构及波系传播示意图，这里将

其分为７个区：初始时静止的试验气体（１区）、经

入射激波压 缩 后 的 试 验 气 体（２区）、非 定 常 膨 胀

后的爆轰产物（３区）、Ｔａｙｌｏｒ稀 疏 波 后 的 滞 止 气

体（４区）、初始时静止的可爆混合气体（４ｉ区）、被

驱动段尾端的风洞驻室（５区）及驱动段尾端连接

的卸爆段（７区）。针对这种采用“小驱大”运行方

式的激波风洞，由于它的激波管部分在驱动段和

被驱动段之间连接了一个扩张喷管，所以其中波

系的传播过程与传统的等截面激波管有所不同。

激波风洞提供的平稳试验气流所持续的时间与其

中的波传播过程密切相关，而波传播过程取决于

运行状态，其中最重要的就是反射激波在被驱动段

端部和接触面（即驱动气体与试验气体的分界面）

之间的来回传播。为了延长风洞运行的有效试验

时间，激波风洞需要采用缝合接触面运行状态，缝
合运行状态是指激波风洞在运行时，入射激波在被

驱动段端壁产生的反射激波与接触面相遇时，在接

触面上不产生任何反射波，从而避免反射波对风洞

驻室气体状态造成干扰，采用这种运行方式可将有

效试验时间提高数倍以上［１４－１５］。为了实现缝合运

行状态，需要合理匹配接触面两侧膨胀后的驱动气

体（３区）及经入射激波压缩后的试验气体（２区）的
物性和状态参数，依据理想激波管理论：

ａ４
ａ１ ＝

２
γ１＋１

Ｍａｓ－ １
Ｍａ（ ）ｓ ×

｛　　
（γ１－１）Ｍａ２ｓ＋２
２γ１（Ｍａ２ｓ－１［ ］） ×

　　 γ２４＋γ１γ４
（γ４＋１）（Ｍａ２ｓ－１）
（γ１－１）Ｍａ２ｓ＋［ ］２

０．５

＋

　　γ４－１｝２
（１）

式中：ａ４ 和ａ１ 分 别 是 驱 动 气 体 和 被 驱 动 气 体 的

声速；γ４ 和γ１ 分 别 是 驱 动 气 体 和 被 驱 动 气 体 的

比热比；Ｍａｓ 是入射激波马赫数。
由式（１）可以看出，对采用等截面激波管的激

波风洞来说，缝合激波马赫数是驱动与被驱动气

体的声速比及两者的比热比的函数，所以只需要

知道驱动与被驱动气体的组分及初始时刻的热力

学参数，就可以确定缝合激波马赫数。
激波风洞产生的试验气流总焓取决于入射激

波强度，一般来说，试验气体为室温下的空气，因

此若驱动气体的初始状态给定，则缝合激波马赫

数而随之确定，即试验气流的总焓确定，因此可通

过调整驱动与被驱动气体的组分和初始参数来获

得不同的缝合激波马赫数，从而获得不同焓值的

试验气流。但是对于爆轰驱动激波风洞来说，它

的缝合激波马赫数受驱动段中可燃混合气的直接

起始爆轰极限的限制，因此爆轰驱动更适用于产

生高焓试验气流。为了能够覆盖较低焓值的试验

气流状态，即要使爆轰驱动激波风洞在较低的入

射 激波强度下仍能处于缝合运行状态，可以通过

图３　变截面反向爆轰驱动激波管结构及波系传播示

意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ｃｒｏｓｓ－ｓｅｃｔｉｏｎ

ｂａｃｋｗａｒｄ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ－ｄｒｉｖｅｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ　ａｎｄ

ｗａｖｅ　ｄｉａｇｒａｍ
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降低３区气体的声速来实现。为了降低３区气体

声速，一方面可以改变驱动气体的成分，比如在４
区气体中混入声速较低的不参与反应的稀释气体，
也可以在驱动段和被驱动段之间附加定常膨胀的

方法，即采用“小”驱动段驱动“大”驱动段的驱动方

法，ＪＦ－１２激波风洞就采用了这种驱动结构，其激波

管结构及流动波系传播如图３所示［１６－１９］。
在采用这种“小”驱“大”激波风洞的运行方式

下，它的界面匹配条件可决定为［２０］

Ｇａａ４ａ１ ＝
２

γ１＋１
Ｍａｓ－ １

Ｍａ（ ）ｓ ·
｛　　
（γ１－１）Ｍａ２ｓ＋２
２γ１（Ｍａ２ｓ－１［ ］） ×

　　 γ２４＋γ１γ４
（γ４＋１）（Ｍａ２ｓ－１）
（γ１－１）Ｍａ２ｓ＋［ ］２

０．５

＋γ４－１｝２
（２）

式中：Ｇａ 是声速增益因子，它的计算公式为

Ｇａ＝

　　
１＋γ４－１２ Ｍａ３ｂ

１＋γ４－１２ Ｍａ３

烄

烆

烌

烎
ａ

×
１＋γ４－１２ Ｍａ２３ａ

１＋γ４－１２ Ｍａ２３

烄

烆

烌

烎ｂ

０．５

（３）

其中：Ｍａ３ａ 、Ｍａ３ｂ 分别是变截面入、出口的气流

马赫数。

Ｍａ３ａ 和Ｍａ３ｂ 的大小与驱动段与被驱动段的

截面积比有关，以ＪＦ－１２为例，它的驱动段直径为

４００ｍｍ，被 驱 动 段 内 径 为 ７２０ ｍｍ，直 径 比

Ｄｄｒｉｖｅｎ／Ｄｄｒｉｖｅｒ＝１．８，截面积比Ａ４／Ａ１＝０．３１，理
论计算得Ｇａ＝０．９３。

上述２个基于理论分析的公式计算结果如图

４所示，纵坐标为缝合状态下驱动气体的声速，横

坐标为缝合激波马赫数。其中，驱动气体为可爆

氢 氧混合气体的爆轰产物，被驱动气体为室温下

图４　缝合激波马赫数与驱动气体声速的关系

Ｆｉｇ．４　Ｓｏｕｎｄ　ｓｐｅｅｄ　ｏｆ　ｄｒｉｖｅｒ　ｇａｓ　ｒｅｑｕｉｒｅｄ　ｆｏｒ　ｔａｉｌｏｒｅｄ

Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

的空气或ＣＯ２，分别计算了等截面及“小”驱“大”
变截面激波管的情况。从图中可以看出，当激波

管的几何尺寸相同时，不管是等截面还是变截面

驱动，由 于 相 同 温 度 下，ＣＯ２ 的 声 速 相 对 于 空 气

的声速较低，因此要达到相同的缝合激波马赫数，
驱动ＣＯ２ 所需的驱动气体的声速要低于空气，或

者说，在 相 同 的 驱 动 气 体 声 速 条 件 下，ＣＯ２ 试 验

气体的缝合激波马赫数要高于空气试验气体。例

如，如果初始时驱动段内充入化学当量比的可爆

氢气－空气［２Ｈ２∶Ｏ２∶３．７５Ｎ２］混 合 气 体，驱 动 空

气或二氧化 碳 时 的 缝 合 激 波 马 赫 数 约 为６．８和

９．７，如此高的激波马赫数使激波风洞处于高焓或

高总温的试验状态，为了模拟产生较低焓值的试

验气流，可以采用附加定常膨胀的方法，即“小”驱
“大”运行方式，来降低３区气体声速，进而减小缝

合激波马赫数。理论计算结果表明，在同时采用

驱动段充入Ｎ２（比例按照空气中ｎ（Ｏ２）∶ｎ（Ｎ２）＝
１∶３．７５设置）稀释和“小”驱“大”运行方式来减小

３区气体声速的方法后，以空气为试验气体时，可

将缝合激波马赫数降至６．２左右，但是此时驱动

ＣＯ２ 的缝合 激 波 马 赫 数 依 然 要 比 驱 动 空 气 大 得

多，因此在较低焓值试验条件下，对ＣＯ２ 来说，氢

氧爆轰的驱动能力依然过大，如果不对激波管的

几何尺寸进行必要的修改，就很难获得合适的界

面匹配条件。

３　计算模拟及分析

本文利用 高 温 热 化 学 反 应 流 动 数 值 计 算 技

术，以ＪＦ－１２激波风洞的激波管为基础，计算其变

截面准一维模型的激波动力学过程，其中仅考虑

了９９ｍ长的爆轰驱动段及８９ｍ长的被驱动段，
目的是驱动二氧化碳时在较低焓值试验状态下实

现激波风洞缝合运行。计算中，基于多组分热化

学反应流动Ｅｕｌｅｒ控 制 方 程 组，对 流 项 的 离 散 应

用频散控制耗散格式［２１－２２］，该方法鲁棒性较好，以
较小的计算消耗为代价而能有效抑制爆轰波以及

强激波附近的非物理振荡，时间推进则应用三阶

Ｒｕｎｇｅｒ－Ｋｕｔｔａ算法，化学反应源项的时间方向积

分则通过算子分裂方法与流动项解耦，以解决爆

轰波阵面强烈化学反应带来的刚性问题。在爆轰

驱动高超声速激波风洞的流动中涉及了热化学非

平衡、多组分反应等，因此在爆轰驱动段的计算中
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考虑了 Ｈ２ 和Ｏ２ 的化学非平衡现象，由于是针对

较低焓值状态，只考虑空气中Ｏ２ 的分解反应，采

用基元反 应 模 型 来 求 解 氢 氧 爆 轰 产 物 的 状 态 参

数，相 关 组 分 为：Ｈ２，Ｏ２，Ｏ，Ｈ，ＯＨ，Ｈ２Ｏ，Ｎ２，

ＣＯ２，忽略Ｎ２ 和ＣＯ２ 的分解以及黏性效应。

３．１　控制方程与物理化学模型

３．１．１　控制方程

直角坐标系下，准一维多组分热化学 反 应 流

动Ｅｕｌｅｒ控制方程组可写为


ｔ
（ＳＱ）＋Ｅｘ＋

Ｈ＝０

式中：Ｓ为横截面积，与时间无关，是位置的函数，
即Ｓ＝Ｓ（ｘ）；Ｑ为 守 恒 变 量 组 成 的 矢 量；Ｅ为ｘ
方向上的对流通量矢量；Ｈ 为热化学反应源项矢

量，这些矢量可写为

Ｑ＝

ρＣ１

ρＣ２


ρＣｎｓ

ρｕ

熿

燀

燄

燅Ｅ

，Ｅ＝Ｓ

ρｕＣ１

ρｕＣ２


ρｕＣｎｓ

ρｕ
２＋ｐ

（Ｅ＋ｐ）

熿

燀

燄

燅ｕ

，Ｈ＝－

Ｓω１
Ｓω２


Ｓωｎｓ
ｄＳ
ｄｘｐ

熿

燀

燄

燅０
式中：ρ和ｐ分别为混合气体的密度和压力；ｕ为

ｘ方向上的速度；Ｃｉ（ｉ＝１，２，…，ｎｓ）为组分ｉ的

质量分数；Ｅ为单位体积气体的总能；ωｉ 为组分ｉ
的单位体积的质量生成率。

３．１．２　基元反应模型

本文采用基元反应模型来求解氢氧爆轰产物

的状态参数。计算中氢氧爆轰混合气体的化学反

应采用６种 组 分８个 反 应 方 程 式，具 体 组 分 为：

Ｈ２、Ｏ２、Ｏ、Ｈ、ＯＨ、Ｈ２Ｏ。对于组分数为ｎｓ，基元

反应方程式为ｎｑ 个的化学反应，其化学反应方程

式可以写为

∑
ｎｓ

ｉ＝１
ｖ′ｉｋχ 幑幐ｉ

ｋｂｋ

ｋｆｋ
∑
ｎｓ

ｉ＝１
ｖ″ｉｋχｉ　ｋ＝１，２，…，ｎｑ

式中：ｋｆｂ、ｋｂｋ 分 别 为 正、逆 反 应 速 率 常 数，可 由

Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ公式给出；ｖ′ｉｋ 和ｖ″ｉｋ 分别为组分ｉ在第

ｋ个 化 学 反 应 中 反 应 物 及 生 成 物 的 化 学 计 量 系

数；χｉ 代表化学组分。本文所用到的化学反应方

程及其对应的频率因子Ａｋ 、温度指数ｎｋ 和活化

能Ｅａｋ 参见表１。

表１　氢氧爆轰的化学反应模型与反应速率系数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｈｅｍｉｃａｌ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ　ａｎｄ　ｒｅａｃｔｉｏｎ　ｒａｔｅ　ｃｏｅｆｆｉ－
ｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｈｙｄｒｏｇｅｎ－ｏｘｙｇｅｎ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ

ｋ 反应方程式
频率

因子Ａ
温度

指数ｎ
活化能Ｅａ／
（ｃａｌ·ｍｏｌｅ－１）

１ Ｏ２＋Ｈ＝Ｏ＋ＯＨ　 ６．００×１０１４　 ０．００　 １６　７９０．０

２ Ｈ２＋Ｏ＝Ｈ＋ＯＨ　 １．０７×１０４　 ２．８０　 ５　９２１．０

３ Ｈ２＋ＯＨ＝Ｈ＋Ｈ２Ｏ　７．００×１０１２　 ０．００　 ４　４００．０

４ Ｏ＋Ｈ２Ｏ＝２ＯＨ　 １．５０×１０１０　 １．１４　 １７　１９０．０

５ Ｈ２＝２Ｈ ２．９０×１０１８ －１．００　１０４　３３０．０

６　 ２Ｏ＝Ｏ２ ６．１７×１０１５ －０．５０　０．０

７ Ｏ＋Ｈ＝ＯＨ　 １．００×１０１５　 ０．００ －４９７．０

８ Ｈ＋ＯＨ＝Ｈ２Ｏ　 ８．８０×１０２１ －２．００　０．０

３．１．３　计算域及初／边条件设置

本文基于准一维热化学反应流动数值计算技

术，对ＪＦ－１２激波风洞高压驱动段及低压被驱动

段运行的激波动力学过程进行了数值模拟，计算

设置的计算域如图５所示。图中，点火点位于爆

轰驱动段内靠 近 主 膜 片Ｌ２ 处，爆 轰 驱 动 段Ｌ１～
Ｌ２＝１００ｍ，初始定为４ｉ区，充入可爆的氢气和空

气混合气（或 Ｈ２＋Ｏ２＋ＣＯ２）；低压被驱动段Ｌ２～
Ｌ５＝９０ｍ，初始为１区，充入空气或二氧化碳；变

截面管道部分位于被驱动段内，其长度Ｌ３～Ｌ４＝
５ｍ；主 膜 片Ｌ２ 到 变 截 面 入 口Ｌ３ 的 距 离Ｌ２～
Ｌ３＝２ｍ；驱动管段直径的实际大小为４０ｃｍ，计

算 中 未 作 调 整，被 驱 动 管 段 直 径 的 实 际 大 小 为

７２ｃｍ，计算 中 视 需 要 对 其 进 行 了 适 当 改 动。计

算中，对三部分的初始条件（初始气体组分、压力

及温度）进行设置：被驱动段、驱动段及点火条件。
初始气体组分上，被驱动段内充入空气或ＣＯ２；驱
动段 内 充 入 Ｈ２ 和 空 气 混 合 气（或２Ｈ２＋Ｏ２＋
３．７５ＣＯ２）；点火处为所给的驱动段内爆轰混合气

图５　计算域

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ　ｄｏｍａｉｎ
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体起爆之后的各组分的摩尔分数。初始压力及温

度上，被驱动段的初始压力Ｐ１ 可调，用于达到缝

合状态，温度保持室温２８８Ｋ不变；驱动段的初始

压力始终设置为Ｐ４ｉ＝２ＭＰａ，温度也始终为２８８
Ｋ；点火处的初始压力及温度要设的足够高，使配

以３．７５倍的Ｎ２ 或ＣＯ２ 的氢 氧 爆 轰 混 合 气 体 能

够成功起爆 并 产 生 稳 定 传 播 的 爆 轰 波，例 如，爆

轰混合气体为２Ｈ２＋Ｏ２＋３．７５Ｎ２ 时，点 火 处 压

力设置为７４ＭＰａ，温度设置为２　３００Ｋ，若将Ｎ２
换成ＣＯ２，可将压力继续上调至能够直接起爆即

可，如压力增至８４ＭＰａ，温度仍为设置２　３００Ｋ。
边界条件主要设置左壁面、主膜片及 右 壁 面

三部分，均为镜面对称的固壁边界条件。

３．２　ＪＦ－１２激波风洞运行激波动力学过程

目前用于研究高超声速、高焓流动的 激 波 风

洞大都是以激波管为基础发展起来的，典型的激

波管由高压驱动段和低压被驱动段组成，二者之

间由膜片隔开。ＪＦ－１２激波风洞的激波管采用反

向爆轰驱动模式运行，它的起爆点位于主膜片处，
点火破膜之后，爆轰波传播方向与入射激波传播

方向相反，在爆轰波后存在着一段热力学状态均

匀的静止燃气，它的传播距离约为爆轰波传播距

离的一半，即利用这部分静止的气体作为驱动气

体，有利于产生稳定的入射激波。依据Ｃｈａｐｍａｎ－
Ｊｏｕｇｕｅｔ爆轰理论（ＣＪ理论）和Ｔａｙｌｏｒ相似律，可

爆混合气在爆轰前导激波的压缩作用下瞬间释放

出大量化学能，使爆轰混合气体的压力、温度和速

度迅速升高至ＣＪ值，然 而 由 于 前 导 激 波 后Ｔａｙ－
ｌｏｒ稀疏波的作用，燃气速 度 不 断 减 小 至 静 止，压

力和温度也不断减小，最终使这部分静止气体的

压力不到ＣＪ爆 轰 压 力 的 一 半，因 此 它 的 驱 动 能

力远远低于正向爆轰。

ＪＦ－１２激波风洞起初是以空气为试验气体设

计的，这里首先以空气作为试验气体，来计算模拟

它在缝合运行状态下的激波动力学过程。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（如 初 始 压 力Ｐ１）来

满足缝合运行状态。在计算中给定的氢氧爆轰驱

动气体初始状态为Ｐ４ｉ＝２ＭＰａ、Ｔ４ｉ＝２８８Ｋ；被

驱动气体（空气）的初始状态为Ｐ１＝１２ｋＰａ、Ｔ１＝
２８８Ｋ，计算 所 得 的 激 波 管 内 波 系 传 播 及 驻 室 压

力分布如图６所 示，ｔ为 时 间，ｘ为 位 置 坐 标，Ｐ５
为驻室 压 力。典 型 时 刻（入 射 激 波 反 射 前，反 射

后）激波管内压力温度的空间分布，如图７～图９
所示，Ｐ 和Ｔ 分 别 为 静 压 和 静 温；Ｐ０ 和Ｔ０ 分 别

为总压和总温。
从图６中的波系传播图可以明显看出，ａｂ为

一道入射激波，紧随其后的是膨胀后的爆轰产物

与 试 验 气 体 的 分 界 面ａｃ，如 图７所 示 时 刻，入 射

图６　反向爆轰驱动激波管内波系传播及驻室压力随时

间变化图（试验气体：空气）

Ｆｉｇ．６　Ｗａｖｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｉｎ　ｒｅｓｅｒｖｏｉｒ

ｏｆ　ｂａｃｋｗａｒｄ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ－ｄｒｉｖｅｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
（Ｔｅｓｔ　ｇａｓ：ａｉｒ）
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图７　入射激波反射前激波管内压力、温度的空间分布

Ｆｉｇ．７　Ｓｐａｔｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ　ｂｅｆｏｒｅ　ｉｎｃｉｄｅｎｔ　ｓｈｏｃｋ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

激波 的 位 置 为Ｃ 点，Ａ 处 是 向 左 传 播 的 爆 轰 波

头，它的强度远远大于入射激波，Ｂ处的压力及温

度降低是由于附加定常膨胀的作用，点Ａ与点Ｂ
之间为稀疏波，分为两个部分，左侧部分为爆轰波

后泰勒稀疏波，右侧部分为主膜破膜后产生的左

行稀疏波。左侧稀疏波的波尾与右侧稀疏波的波

头相接，其传播速度相等，由于计算设置了比较强

的点火区，Ａ、Ｂ之间出现一个小“平台”反映了这

个初始点火区的影响。当入射激波ａｂ到达右 端

壁发生反射并于接触面ａｃ相遇之后，由波系传播

图及反射后压力分布（图８和图９）可以看出，反

射激波ｂｃ直接穿过接触面，没有在接触面上形成

反射波，此时经入射激波及反射激波两次压缩的

试验气体的压力和温度有了明显增加，且这部分

热力学参数均匀的试验气体静止于风洞驻室，因

此这种情况下风洞以缝合状态运行。然而由于采

图８　入射激波反射后激波管内压力、温度的空间分布一

Ｆｉｇ．８　Ｓｐａｔｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　１ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ　ａｆｔｅｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｃｉｄｅｎｔ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ
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用了“小”驱“大”的运行模式，因此在驱动段和被

驱动段之间的扩张管道部分形成了一道二次激波

ａｄ。由于二次激波本身的强度不大，图６所示状态

下二次激波的传播速度仅约为１　０７９．４２ｍ／ｓ，当其

传播到被驱动段端 壁 并 发 生 反 射 时，会 轻 微 改 变

缝合状态下风洞驻室内已稳定的气体参数。由图

６所示的驻室压力分布可知，二次激波在８５ｍｓ左

右到达被驱动段端壁，使本来已经稳定的驻室压

力略微减小。根 据ＪＦ－１２激 波 风 洞 的 运 行 记 录，
二次激波本来较弱，另外黏性耗散也会使其强度

大大减弱，其对驻室参数的影响可以忽略。这种

以空气作为试验气体缝合运行状态下的反向爆轰

驱动激波风洞入射激波马赫数为５．８７，５区气体

压 力 为 ３．５ ＭＰａ，维 持 恒 定 的 时 间 大 约 为

１１０ｍｓ，能够满足长试验时间高超声速飞行器的

试验需求。

图９　入射激波反射后激波管内压力、温度的空间分布二

Ｆｉｇ．９　Ｓｐａｔｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　２ｏｆ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｉｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｂｅ　ａｆｔｅｒ　ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｃｉｄｅｎｔ　ｓｈｏｃｋ　ｗａｖｅ

３．３　ＣＯ２ 为试验气体的运行特性

为了研究ＪＦ－１２激波风洞在火星进入环境下

的运行特性，这里将试验气体换成ＣＯ２，试图找到

一种驱动ＣＯ２ 的 缝 合 运 行 状 态。如 果 试 验 气 体

为ＣＯ２，依据前文的理论计算已知，其他驱动条件

不变时，驱动ＣＯ２ 的缝合激波马赫数相对空气较

大。经数值计算，若以氢氧爆轰驱动气体初始状

态 为 Ｐ４ｉ＝２ ＭＰａ、Ｔ４ｉ＝２８８Ｋ；被 驱 动 气 体

（ＣＯ２）的初始状态为Ｐ１＝１２ｋＰａ、Ｔ１＝２８８Ｋ，该

情况下反射激波与接触面相遇之后在接触面上会

明显反射出一道膨胀波使驻室压力降低，从而缩



航　空　学　报

１２４１２９－９　　　　

短了风洞运行的有效试验时间，相应的波系传播

图及驻室压力随时间变化如图１０所示。
从图１０中的波系传播图可以明显看到，反射

激波ｂｃ与接触 面ａｃ相 遇 之 后，在 接 触 面 上 反 射

出一道 膨 胀 波ｃｅ，这 道 膨 胀 波 使 驻 室 内 压 力 降

低，缩短了驻室压力维持稳定的时间。从驻室压

力变化图能够看出，入射激波于５６ｍｓ左右到达

被驱动段端壁并发生反射，压力升高至平稳区并

保持稳定至６２ｍｓ左右时，反射激波与接触面相

遇，并在接触面上反射出一道右行膨胀波，使驻室

压力降低了 约４５．２％，缩 短 有 效 试 验 时 间，该 情

况下的入射激 波 马 赫 数 为６．５，要 小 于 该 状 态 下

的缝合激波马赫数，入射激波反射后与接触面相

遇前５区气体的稳定压力约为６．４ＭＰａ，其维持

恒定的时间仅为６ｍｓ，因此还需要合理地调整相

关参数使其以缝合状态运行。
依据前文的理论分析已知，在相同的 驱 动 气

体情况下，ＣＯ２ 试验气体的缝合激波马赫数要明

显高于空气，因此如果初始驱动段依旧充入化学

当量比的可爆氢气－空气［２Ｈ２∶Ｏ２∶３．７５Ｎ２］混合

气 体 来 驱 动ＣＯ２，驱／被 驱 动 段 的 直 径 也 保 持 不

图１０　反 向 爆 轰 驱 动 激 波 管 内 波 系 传 播 及 驻 室 压 力 随

时间变化图（试验气体：ＣＯ２）

Ｆｉｇ．１０　Ｗａｖｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｉｎ　ｒｅｓｅｒｖｏｉｒ

ｏｆ　ｂａｃｋｗａｒｄ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ－ｄｒｉｖｅｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
（Ｔｅｓｔ　ｇａｓ：ＣＯ２）

变，则为了达到缝合运行状态，可通过减小被驱动

段的初始压力来增大入射激波马赫数，使其达到

缝合。通过数值计算，若以氢氧爆轰驱动气体初

始状态为Ｐ４ｉ＝２ＭＰａ、Ｔ４ｉ＝２８８Ｋ；被驱动气体

（ＣＯ２）的初始状态需为Ｐ１＝２ｋＰａ、Ｔ１＝２８８Ｋ，
才能获得相对比较平稳的驻室压力。然而通过减

小Ｐ１ 来增大入射激波马赫数使其达到缝合的方

法只能得到较高焓值的试验条件，而且被驱动气

体初始压力偏低时意味着初始时充入气体的量较

少，试验气体的总量较少在一定程度上也会缩短

有效试验时间。该状态下的入射激波马赫数约为

９．３４，前文理论计算所得的相同初始状态下驱动

ＣＯ２ 时的缝合激 波 马 赫 数 约 为９．７，数 值 与 理 论

仅相差３．７％，５区气体压力为２．８ＭＰａ，相应的

波系传播图和驻室压力分布图如图１１所示。
从物理本质上来看，爆轰驱动激波风 洞 缝 合

试验技术就是驱动气体与被驱动气体的声阻抗相

匹配的过程，要使反射激波完全透过接触面而不

产 生任何反射波，就需要接触面两侧气体的声阻

图１１　反 向 爆 轰 驱 动 激 波 管 内 波 系 传 播 及 驻 室 压 力 随

时间变化图（驱动段：２Ｈ２＋Ｏ２＋３．７５Ｎ２，缝合运

行状态）

Ｆｉｇ．１１　Ｗａｖｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｉｎ　ｒｅｓｅｒｖｏｉｒ

ｏｆ　ｂａｃｋｗａｒｄ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ－ｄｒｉｖｅｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
（Ｄｒｉｖｅｒ　ｇａｓ：２Ｈ２＋Ｏ２＋３．７５Ｎ２，ｔａｉｌｏｒｅｄ　ｃｏｎ－

ｄｉｔｉｏｎ）



航　空　学　报

１２４１２９－１０　　　

抗匹配。声阻抗ｚ是密度ρ与声 速ａ的 乘 积，即

ｚ＝ρａ，所以，要想实现缝合试验技术，可考虑以下

２个方法：① 对 于 不 同 试 验 状 态，可 调 节 驱 动 气

体组分，改变爆轰后爆轰产物的物性参数，以调整

声阻抗；② 利用定常／非定常膨胀结合的方法，改

变爆轰后 的 燃 气 温 度，以 调 整 声 速。对 于ＪＦ－１２
激波 风 洞 驱 动 二 氧 化 碳 的 情 况，图１０的 计 算 发

现，虽然ＣＯ２ 的 声 速 相 对 爆 轰 产 物 的 声 速 要 低，
即ａ２＜ａ３（下标２，３表示２区、３区），但由于其可

压缩性太大，所以经入射激波压缩后的ＣＯ２ 的密

度会有显 著 增 大，使 得ρ２＞ρ３，最 终 导 致２区 的

ＣＯ２ 的声阻抗要大于３区气体，ｚ２＝ρ２ａ２＞ｚ３＝

ρ３ａ３ 。另外，对上述声阻 抗 公 式ｚ＝ρａ作 适 当 变

换，代入声速计算公式ａ＝ γ槡ＲＴ 和理想气体状

态方程ｐ ＝ρＲＴ ，其中ｐ是气体压力，Ｒ是气体

常数，整理可得ｚ＝ ργ槡 ｐ ，因为接触面两侧压力

相等，即ｐ２ ＝ｐ３ ，两侧比热比γ之差要比密度差

小得多，ｚ２＝ ρ２γ２ｐ槡 ２＞ｚ３＝ ρ３γ３ｐ槡 ３ ，此时密度

的变化占主导。
为了合理调整接触面两侧气体的声 阻 抗，以

ＣＯ２ 为试验气体时，计算中综合考虑了上述两种

方法，首先为了降低爆轰产物的声速以减小驱动

能力，在驱动气体加入了一定量的ＣＯ２ 作为稀释

气体，即将原先驱动空气的可爆混合气体２Ｈ２＋
Ｏ２＋３．７５Ｎ２ 换 成２Ｈ２＋Ｏ２＋３．７５ＣＯ２；另 外 基

于前文的理论分析，激波管结构一致时（变截面或

等截面）驱 动ＣＯ２ 的 缝 合 激 波 马 赫 数 要 比 空 气

大，因此为了减小扩张管段中的膨胀程度，可调整

“小”驱“大”激波管驱动段与被驱动段截面积的比

值，这里通过减小被驱动段的直径来减小爆轰产

物的膨胀程度，使其密度减小得小一点，即将被驱

动段 的 直 径 缩 小 至４５０ｍｍ，驱 动 段 直 径 依 然 为

４００ｍｍ，Ｄｄｒｉｖｅｎ∶Ｄｄｒｉｖｅｒ＝１．２６。做 了 上 述 调 整 之

后，驱动段以２Ｈ２＋Ｏ２＋３．７５ＣＯ２驱 动 气 体，初始

状态为Ｐ４ｉ＝２ＭＰａ、Ｔ４ｉ＝２８８Ｋ，直径为４００ｍｍ；

被驱 动 气 体（ＣＯ２）的 初 始 状 态 为 Ｐ１＝７ｋＰａ、

Ｔ１＝２８８Ｋ，被驱动段直径为４５０ｍｍ，这 种 初 始

状态下可以比较容易的获得长时间且稳定的二氧

化碳高超声速试验气流，其中驻室压力随时间变

化分布如图１２所示，入射激波马赫数约为６．７２，

５区 气 体 压 力 约 为５ＭＰａ，维 持 稳 定 的 时 间 约

图１２　反 向 爆 轰 驱 动 激 波 管 内 波 系 传 播 及 驻 室 压 力 随

时间变化图（驱 动 段：２Ｈ２＋Ｏ２＋３．７５ＣＯ２，缝 合

运行状态）

Ｆｉｇ．１２　Ｗａｖｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｈｉｓｔｏｒｙ　ｉｎ　ｒｅｓｅｒｖｏｉｒ

ｏｆ　ｂａｃｋｗａｒｄ　ｄｅｔｏｎａｔｉｏｎ－ｄｒｉｖｅｎ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ
（Ｄｒｉｖｅｒ　ｇａｓ：２Ｈ２＋Ｏ２＋３．７５ＣＯ２，ｔａｉｌｏｒｅｄ　ｃｏｎ－

ｄｉｔｉｏｎ）

为１１６ｍｓ。

４　结　论

为了实现火星探测器的地面高超声速流动试

验，本文对ＪＦ－１２爆轰驱动激波风洞激波管驱动

ＣＯ２ 时的 运 行 特 性 进 行 了 理 论 及 数 值 研 究。研

究发现：

１）在利用 氢 氧 爆 轰 驱 动 技 术 为 驱 动 方 式 实

现缝合运行状态时，如果初始试验气流为室温下

的空气，可通过采用“小”驱“大”变截面驱动段来

促使激波管达到缝合运行状态。

２）如果把试验气体换成ＣＯ２，仅采用变截面

驱动段很难使其缝合，因此可同时采用在驱动段

充入声速较低的稀释气体（如ＣＯ２）来降低爆轰产

物的声速以降低缝合激波马赫数的方法，来实现

ＪＦ－１２爆轰驱动激波风洞以缝合运行状态下驱动

ＣＯ２ 产生高超声速试验气流。

３）鉴于ＣＯ２ 相 比 空 气 的 可 压 缩 性 强 得 多，
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减小被 驱 动 段／驱 动 段 的 截 面 积 比 有 利 于 实 现

ＪＦ－１２激波风洞驱动ＣＯ２ 的缝合界面运行条件。

４）驱动ＣＯ２ 进 行 实 际 试 验 时，由 于 是 采 用

电爆丝短路产生火花来点燃点火管内的爆轰混合

气体，进而传播到驱动管段内，若在驱动段充入声

速较低的ＣＯ２ 等 稀 释 气 体，起 爆 难 度 将 会 增 加。
另外，由于ＣＯ２ 气 体 较 强 的 可 压 缩 性，在 驻 室 内

试验气体柱相比空气会短得多，此区流动将会变

得更加复杂。
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