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爆轰驱动直通型激波风洞驻点区热流模拟运行条

件
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摘要
:

讨论用直通型激波风洞进行热流实验较激波管和激波风洞的优势
,

提出运用直通型激波风洞来进行热

流实验的设想 ; 而后分别给出采用理想气体模型和考虑高温真实气体效应的平衡流模型所确定的直通型激波

风洞热流实验的模拟条件
; 并通过对比激波管和直通型激波风洞的参数得出在同样的驱动情况下

,

直通型撤

扳风洞能够提高初始压力
,

有利于直接起始爆轰 ; 为直通型激波风洞的气动设计提供理论依据
。

关键词
:

爆轰驱动激波管 ; 热流实验
; 真实气体效应
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甘 J 二刁

根据近地面的飞行环境和飞行器驻点热流的

研究特点
,

驻点区热流模拟的参数主要是驻点烩和

驻点压力
,

而与马赫数无关
。

虽然激波管和激波风洞都广泛应用于驻点热

流模拟的实验中
,

但随着高度的增加
,

由于爆轰起

始过程对驱动段压力的要求
,

会存在一个用爆轰驱

动激波管驱动段初始压力值太小而不易直接起始

爆轰
,

激波风洞却因为压力太大而使爆轰过强的情

况
。

为了弥补两者的缺陷
,

在等截面激波管出口处

增加一个纯扩张型的喷管
,

传统上也称为直通型激

波风洞
。

喷管直径由入口处的 22 4 m ln 增加到出口处

的 3 4 0 m m
,

实验马赫数由原来 1
.

8 左右增大到 3 左

右
。

由于直通型激波风洞实验马赫数比激波管高
,

比激波风洞的低
,

因此气流的总压损失也在这两者

之间
,

因此选用直通型激波风洞能够很好的实现上

述目标
。

同时直通型激波风洞能够将激波管的实验段

面积增大
,

这样就可以符合较大尺度下的模型的实

验 ; 同时在等截面激波管中由于气流马赫数较低
,

在进行流场显示实验时
,

模型放在喷管出口处容易

受出口波系的干扰
。

而直通型激波风洞由于实验马

赫数增大
,

可大大缓解出 口波系的干扰
,

从而有利

于开展纹影照相等流场显示
。

1 直通型激波风洞热流实验模拟条件

根据部分模拟理论
,

驻点热流率的主要模拟参

数为驻点烩和驻点压力
,

并且要求模型与实物几何

相似
。

因此
,

若要在激波管中测量飞行器实际飞行

时的热流率
,

必须根据驻点压力和驻点焙相等的模

拟要求
,

计算出凡 (Hlha 高空处的静压 ) 与君 (激
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波管被驱动段初始压力)
、

u 。 (飞行速度)与岭(入

射激波速度) 或Mao
(飞行马赫数) 与峡 (入射

激波马赫数) 的关系
。

1
.

1 理想气体

1
.

1
.

1 驻点恰的模拟

图 1和图 2 分别为真实飞行和激波管实验示意图
。

假设自由来流的速度
、

压力和密度分别为气
、

凡

和几
。

对于直通型激波风洞实验
,

可供实验的

根据文献[2』
,

我们可以看出
,

直通型激波风洞的

总焙相等得到的激波马赫数与等截面激波管

的公式是相同的
,

为
:

M
, =

了
‘+

〔M二
a

二‘2
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(几
一 不)」(

: + ‘)‘2 ‘a矛
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5 )

其中叽 为激波管中入射激波马赫数
,

Z 为试验气

体比热比 ; al 为激波管 1 区声速
。

1
.

1.2 驻点压力的模拟

根据驻点压力相等的模拟条件
,

可以确定飞行

高度与激波管低压段初始压力 P; 的关系
。

如图 1 所

示
,

由正激波关系式

图 1 飞行器真实飞行示惫图 Pss Zr
, , : r 一 1

_
=
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图 2 激波管模拟试验示愈图

乒
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f
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旱动六
才俪 、 ‘ /

区域是入射激波波后 2 区气流通过锥形喷管膨胀后

的 3 区
,

实验气流的速度
、

压力和密度分别为姚
、

只和 乃
。

真实飞行和实验模拟所对应的能量守恒

方程
,

在真实气体情况下

在激波管模拟实验中
,

如图 2 所示
,

各参数之

间有如下关系式

宝
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锥形喷管是一个等嫡膨胀过程
,

u子
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通过锥形喷管的关系
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心一2

然后是激波管的气流参数
。

在激波管流动中
,

若将

坐标系固定在入射激波上
,

则激波前后的能量守恒

方程为

‘ .

心
_ 二 .

,
气甲二尸一

,
勺甲

乙

(Vs
一 u Z

) (1
.

4 )

其中岭为激波速度
,

波后 2 区气流静恰
。

2

气为波前气流静烩
;

气为

其中城 由激波管理论得到
:

l

城
· 2(衅

一
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由式 (l
.

12 )可以求出城
,

其中几 和叽 分别

为锥形管的入口和出口面积
。
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方程
,

本文采用文献 [5
、

61 所给出的高温平衡空气

状态方程
。

1
.

2
.

1 飞行器驻点状态参数

在真实飞行过程中
,

来流经正激波压缩后等墒地滞

止于驻点
。

基本方程组为
:

根据驻点压力相等的模拟条件
:

Pos
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Pom (1

.
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联立式 (l
.
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.

16 ) 可以由凡
,

材
叨

得到激波

管低压段初始压力只值
; 而激波管驱动段破

膜前压力只为
:

户
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在驱动方面我们采用爆轰驱动激波管来进行驱动
。

下面我们来计算爆轰前高压段气体所需的压强

几
‘ 。

首先翻
定义 CJ爆速为D, 劫石

三二万
,

其中 Q 为化学反应释放的比热量
。

D 为一般爆速
,

在计算过程中假设为 CJ 爆轰
,

因此 D “
几

。

下标

j表示为 CJ爆轰的值
。

得到 CJ 爆轰的计算公式为
:

由于状态方程不能写成简单的解析式
,

因此只能对

方程组进行数值迭代求解
。

正激波后气流等嫡地滞止于驻点
,

因此有

dP= 口力一
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(1
.

23 )TdSuoa
r‘!‘l

对于定常流动
,

沿流线满足
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求得 CJ爆轰的压强和声速后根据膨胀波的公式
:

2 2
uj + 甲一丁马 = 一甲一丁气
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一
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通过上式和等嫡关系式我们可以得到

a4 二
(3 r 一 l)马
2(y + l)

(1
.

2 0 )

根据 (1
.

17 ) 至 (1
.

2 尹

20 ) 得到

取其微分形式可得

dh 二 一心扮 (1
.

25 )

沿流线 E ul e r 方程

dP
= 一户心幼 (l

.

26 )

状态方程

h = h(p
,

刀) (1
.

2 7 )

若已知激波后气流状态参数
,

利用式 (l
.

2 2) 至式

(l
.

2 7 )
,

借助数值迭代的方法即可求出飞行器驻

点处的气流状态参数
。

L 2. 2 模型驻点状态参数

对于直通型激波风洞
,

可供实验的区域是入射

激波波后 2 区气流通过锥形喷管膨胀后的 3 区
,

因

此在确定模型驻点状态参数之前需首先确定激波

管 2 区气流状态参数
。

。
, 一。

(罕)
犷一 1 几

,树 (1
.

2 1)

厂+ l

º
- 一竺址爷

图 3

之
邑争 ul 一0 ¹

L Z 真实气体

空气在高温下发生解离
,

不再满足理想气体价
态方程

,

因此在计算时必须借助高温真实气体状态

入射激波示惫图

图 3 为入射激波在被驱动段中传播的示意图
。
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如上节一样
,

2 区气流状态参数可利用积分形式的

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
:

凡
=
只+ p ,

凡
,

(l 一

鱼)

P 2

出
:

高温真实气体效应对气流总压影响较小 ; 但对

总温影响显著
,

数度越高
,

影响越大
,

使其远远低

于理想气体模型的结果 ; 同时对激波管模拟参数的

影响表现为激波管被驱动段所需初始压力君更低
,

而对入射激波马赫数Ms 影响随着飞行马赫数的增

加而增大
。

hZ = h l + 星r
2 L

l一 (鱼)
,

P 2 」 (1
.

2 8 )

鱼
=

P 2

hZ =

1 一五
凡

h Z

(凡
,

户2

)

然后 2 区气流通过锥形喷管后膨胀到 3 区气

流
,

因此可以得到如下方程
:

月
:

二 / /

::匕二
~

—Tds
= dh 一

竺
_ 0

P (l
,

29 ) 图 4 理想与真实总压

几

几

几 u 3

PZ u Z

湘..湘确朋
.

(昌护君

利用式 (l
.

28) 求出 2 区气流状态参数后
,

可

将其视为来流参数
,

重复求解驻点状态参数的过程

即可得出模型驻点状态参数
。

3) 激波管模拟参数的求解步骤

( i ) 给定飞行高度与速度
;

( 11 ) 利用式 (1
.

2 2 ) 至式 ( 1
.

2 7 ) 求出飞行器驻

点处的气流状态参数 ;

(iii ) 任意给定激波管初始压力和入射激波速度;

(iv ) 利用式 (l
.

28) 计算出 2 区气流参数 ;

( v ) 利用式 ( 1
.

29 ) 和式 (1
.

2 4 ) 至式 (1
.

27 ) 计

算出锥形喷管后的气体状态参数 ;

(vi) 利用式 (1
.

2 3 ) 至式 (1
.

27 ) 计算出模型驻

点状态参数
;

(vi i) 若Pom
护
毛 或蠕

‘
幅

,

重新设定激波管

初始压力和入射激波速度
,

重复 (ili ) 至 (vi ) 直

至满足蠕
笋
Pos

、

蠕
笋
幅

。

生D l生 1记

图 6 理想与其实总温

图 6 理想与真实砒

2 计算结果及分析

计算结果如图 4 至图 7
,

为了考察真实气体效应对

直通型激波风洞的影响
,

图中同时给出了加入锥形

扩张型喷管后的激波管理想气体模型和平衡流模

型的计算结果
。

从两种模型的结果对比中可以看 图 7 理想与真实 P1
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同时我们也对了直通型激波风洞(喉道半径比

为 22 4/ 340) 和等截面激波管真实流的计算进行比较

(其中驱动段初始压力是以 玫 /o 2二2. 4 摩尔比充

气 )
,

如图 8 和图 1 1
。

通过对比驱动段初始压力可

以得到
,

直通型激波风洞在充气比上要比普通激波

管多充 80%
,

在激波管充气量较少
,

爆轰点火不容

易爆的情况下用直通型激波风洞能够更加有利 ; 而

直通型激波风洞在充气量上却要 比激波风洞的要

少得多
,

因此运用直通型激波风洞能够结合一般激

波管进行实验
;
低压段也呈现同样的变化

,

这对抽

真空的设备的要求就大大降低 ; 同时可以看出
,

驱

动段初始压力和低压段的压力都增加的情况下激

波马赫数几乎没有变化
,

而激波马赫数是计量激波

管运行的最有效的参数
,

因此
,

直通型激波风洞在

不同高度驻点热流模拟的实验中
,

能够作为激波管

和激波风洞之间的一个有效的实验设备
。

图 1 0 激波管与直通型激波风润击

含0 11 巨企

图 11 激波管与直通型激波风润试验段马赫数

3 结论

匀
巴 L 门.

叨

仁

图 8 激波管与直通型激波风洞驱动段初始压力

: }\
场

,r 、、 一故
”

_

二

::f \\二竺~
合 二 卜 、 , 、、、 .

七 . 、、
.

一 、、,

通过本文计算表明爆轰驱动的直通型激波风

洞可以真实的模拟在不同高度和不同飞行马赫数

的驻点区热流环境
;
同时也可以看出模拟高度越高

实验段初始压力越低
,

飞行马赫数越高激波管入射

激波马赫数越高
,

要求的驱动能力也越强
,

因此采

用爆轰驱动比较有利
。

考虑真实气体效应时
,

对气

流总压影响较小
;
但对总温影响显著

,

使其远低于

理想气体模型的结果
,

表现为直通型激波风洞被驱

动段所需初始压力更低
,

入射激波后气流马赫数更

高
。

同时直通型激波风洞较激波管驱动段压力增

加
,

在一定程度上能够弥补激波管初始爆轰点不燃

的缺点
。

..川,-抽
.

1 0 1 1 1 盈
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