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摘 要：为了给高马赫数飞行器多体分离安全评估提供有效的风洞试验预测手段，提出了Φ1m高

超声速风洞多体分离试验系统研制的关键技术及解决办法。通过“风洞前室总温总压信号及模型天平测

力信号等的数据采集、气动及动力学解算、机构运动控制”三位一体的设计方式，建立了Φ1m高超声

速风洞多体分离轨迹捕获试验技术平台。结合高马赫数飞行器开展了马赫数5条件下的网格测力试验和

典型状态的捕获轨迹系统（Captive trajectory system，CTS）试验验证。验证结果表明，研制的Φ1m高超

声速风洞多体分离试验系统较好地获得了飞行器分离轨迹及气动特性，可以满足高马赫数多体分离试验

的网格测力、捕获轨迹等功能需求，且在一次吹风捕获 35个轨迹点的情况下，连续轨迹控制模式相较

位置控制模式节约了42.5%的风洞运行时间，提高了试验效率。
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Abstract：In order to provide an effective wind tunnel test prediction for multi-body separation security as⁃

sessment of high Mach number vehicles，the key problems and their solutions of multi-body separation test sys⁃
tem in Φ1m hypersonic wind tunnel were presented. Multi-body separation trajectory captive test technique plat⁃
form of Φ1m hypersonic wind tunnel were developed by the‘three-in-one’design method，including the data
acquisition of total pressure and total temperature of wind tunnel settling chamber and force from balance mount⁃
ed in the models etc.，the calculation of aerodynamics and dynamics，and the mechanism motion control. Experi⁃
mental verifications were carried out with certain high Mach number vehicle model at Mach number 5 by doing
grid test and captive trajectory system（CTS）test. The test results show that satisfactory separation trajectory and
aerodynamic characteristics are obtained by the multi-body separation test system mentioned above，which meets
the functional needs of high Mach number multi-body separation experiment to realize grid force measuring and
trajectory capturing. In the case of capturing 35 trajectory points at a running，continuous trajectory control mode
can save less 42.5% running time than position control mode，as improves the test efficiency.
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1 引 言

在高马赫数飞行器执行任务的飞行过程中，存

在多体分离/载荷释放的过程，如弹体与运载器的弹

箭分离、助推级与巡航级的级间分离、保护罩与弹头

的头罩分离、有效载荷释放等［1-3］。由于高马赫数飞

行器外形的日益复杂，分离过程中的流动干扰严重

影响主体与分离体的气动特性和飞行姿态，甚至会

影响飞行安全［4-7］。因此迫切需要开展高马赫数多体

分离试验技术研究，为高马赫数飞行器多体分离的

安全性提供有效的风洞试验预测手段。

为了研究多体分离流场的复杂特性，国外主要

空气动力研究机构都研制了多体分离试验装置，并

发展了成熟的多体分离试验技术［8-10］。如美国 AEDC
的 A，B，C风洞（1.5~12），三座风洞在 20世纪 70年代

就配置了一套共用的六自由度 CTS可控轨迹系统，以

支持双模型试验［11］。该系统可以进行各种超声速/高
超声速分离试验，包括了飞行器平行分离、飞行器或

导弹的轴向或串联分离、流场映射、外挂物分离等试

验，具有较强的多体分离试验能力［12］，Hyper-X计划

就曾在 AEDC B风洞中马赫数 6的条件下开展了大量

的级间分离 CTS试验［13］。法国 ONERA自 1977年就

具备了 CTS试验能力，并在Modane-Avrieux Centre的
马 赫 数 0.1~3 的 S2MA 风 洞 中 开 展 了 相 关 试 验 研

究［14］。加拿大国家研究院的航空航天研究所在最大

马赫数为 1.4的三声速下吹式风洞中配套了 CTS机
构，开展了外挂物分离的轨迹模拟研究［15-16］。日本也

开展了多体分离试验研究，但主要还是以网格测力

技术为主［17］。

国内关于多体分离试验技术的研究相对起步较

晚，始于 20世纪 80年代，在国内战略、战术导弹及运

载火箭级间热分离任务需求的牵引下，建立了自由

投放技术、网格测力等方法。北京理工大学雷娟棉

等［18］针对布撒器-子弹气动干扰进行网格测力试验，

研究了马赫数 0.4子弹分离对布撒器气动特性影响

的变化规律；中国航天空气动力技术研究院秦永明

等［19］在 FD-06亚、跨、超声速风洞来流马赫数 0.75和
1.79条件下，完成了串联布局飞行器级间冷分离网格

测力气动特性研究。中国空气动力研究与发展中心

于志松等［20］在 Φ1.2m跨超声速风洞中，针对载机投

放/发射的外挂武器具有舵面控制律模拟的分离轨迹

测量，以及分离体带喷流的导弹级间分离气动干扰

特性测量两种特殊的 CTS技术展开了研究，取得了比

较满意的轨迹捕获结果。赵忠良等［21］在Φ0.5m高超

声速风洞（FL-31）采用网格测力技术，研究了马赫数

7条件下子母弹在子弹抛撒时的分离干扰问题；王元

靖等［22］在该风洞上采用网格测力试验技术进行了马

赫数 7高超声速条件下飞行器并联式多体系统分离

过程中存在的气动力干扰试验研究，分析了多体系

统分离过程中气动干扰的本质来源；王志坚等［23］在

Φ1m高超声速风洞马赫数 8来流条件下，研究了不同

给定级间距和姿态角情况下运载火箭芯级与助推级

级间分离气动特性；林敬周等［24］随后在该风洞中采

用网格测力技术应用热喷流模拟方法研究了来流马

赫数 6条件下运载火箭级间分离过程中的级间环境

热流和压力分布特性。

国内在多体分离试验技术研究取得了不少成

果，但对高马赫数复杂外形的多体分离、分离轨迹与

分离安全边界预测技术的研究还处于正在发展的阶

段，高马赫数多体分离试验技术方面仍然存在不少

问题亟待解决，尤为突出的问题有两点：一是网格测

力试验效率低下，一次吹风一般仅能实现 5~6个预先

设置好的两级相对位置和姿态关系，且通常仅有轴

向和俯仰两个自由度的变化；二是不具备轨迹捕获

功能，无法实现对分离体分离轨迹的捕获。

本文提出了高马赫数多体分离试验技术研究的

关键技术和解决措施，包括分离体模型六自由度机

构研制、实时气动解算与控制、捕获轨迹控制策略、

安全防护等。在中国空气动力研究与发展中心超高

速空气动力研究所的Φ1m高超声速风洞进行了马赫

数为 5的多体分离技术验证性试验研究。

2 主要技术难点与解决措施

2.1 分离体模型六自由度机构研制

开展高超声速风洞多体分离试验，首先需要研

制一套安装于风洞内部、由计算机控制的分离体模

型机构（CTS机构），用以支撑分离体试验模型，并提

供六自由度（轴向 x，法向 y，侧向 z，俯仰 α，偏航 β和

滚转 γ）运动功能。技术难点主要有：

（1）高超声速风洞流场建立与退却时将产生较

大的冲击载荷，通过试验模型传递到分离体模型机

构，会对机构的承载产生较大的影响，因此要求机构

必须有足够的刚度和强度。

（2）高超声速风洞不同于一般的低速风洞和跨

超风洞，风洞试验段截面尺寸有限，就Φ1m高超声速

风洞而言，其本体结构限制了分离体模型机构安装

空间仅为 3.0m×1.4m×2.3m，模型机构的堵塞度也有

严格限制≤8％要求，因此分离体模型机构在机械结
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构上必须小巧紧凑，且进入风洞流场的部分堵塞度

要尽可能小，此外还要能够满足风洞马赫数 4~8和马

赫数 9/10两条支路共用，保证互换性及定位精度。

（3）高超声速风洞通常在高温（~573K）、高真空

（10Pa~2000Pa）下运行，分离体模型机构的工作环境

决定了其必须有较好的防隔热措施及电机在真空下

确保能够正常工作的能力。

目前，按运动形式划分国内外风洞多体分离试

验用的六自由度机构主要可分为两类：一类是六个

自由度的运动保持相互独立，以三个直线导轨约束

加三个回转约束的形式来实现六个自由度运动，其

中三个角位移运动靠安装在机构前部的三自由度装

置头来完成。美国 AEDC的 A，B，C风洞［25］、以色列

IAI的 4英尺风洞和 CARDC的 1.2m及 2.4m跨超风洞

都采用的是这类机构［26］，但该类机构三自由度装置

头尺寸较大，且位于风洞试验段截面内，增大了风洞

的堵塞度。另一类是以两个以上部件回转约束的组

合变化来提供六个自由度的运动。法国 ONERA的 6
英尺高速风洞［14］和英国 ARA的 9英尺×8英尺高速风

洞［1］采用的属于这类机构。该类机构堵塞度相对较

小，可位于风洞试验段内，但因六个自由度不是完全

独立的，所以较难实现高刚度和较高的运动精度。

为满足高超声速风洞多体分离试验需求，结合

结构设计、受力分析、运动学及动力学分析、有限元

分析等，经多次迭代优化，创新提出了一种有别于上

述两种类型且适用于 Φ1m高超声速风洞的紧凑型

CTS机构（图 1）。表 1~表 4分别给出了机构的气动承

载能力及运动行程、速度和精度，其中 Vx，Vy，Vz分别

表示轴向、法向和侧向的线速度；ωz，ωy，ωx分别表示

俯仰、偏航和滚转的角速度。

为解决关键技术难点，采取了如下解决措施：

（1）各个自由度之间以逐级串联、层叠内嵌的方

式实现了空间复用，以箱体叠放方式实现了内嵌集

成，从而在有限空间内确保了较高的刚度和承载能

力以及较宽的运动范围。

（2）六个自由度既可各自独立运动，又可按任意

预定轨迹联动，提高了机构运行的响应速度和运行

精度。

（3）安装采用了“V型块”定位方式，确保了机构

在风洞两条支路上的互换性及定位精度。

（4）前五个自由度采用箱体叠放方式置于风洞

流场之外，仅 γ自由度置于流场之内，实现了堵塞度

最小化，同时也降低了高温来流对机构整体的热

影响。

（5）动力线缆、控制线缆及天平线缆除进行热防

护外集中布设于风场之外的箱体内部，尽量减小了

高温来流对其的影响。

（6）通过真空试验确定了电机的最终选型，确保

了机构在真空条件下可靠运行。

2.2 控制系统研制

在高超声速风洞多体分离试验中，控制系统用

以控制分离体模型六自由度机构的运动，从而使分

离体模型在机构的带动下实现分离轨迹的模拟。

高超声速风洞多体分离试验中需要控制系统完

成数据采集、气动及动力学解算、机构运动控制等功

能，对系统的实时性和抗干扰能力要求较高，这对控

Fig. 1 Separator test model mechanism

Table 4 Motion precision of each freedom

Repeat positioning accuracy
of line displacement

0.1mm

Deviation of line
displacement
0.1mm/100mm

Repeat positioning accuracy
of angular displacement

1΄/10°
Deviation of angular displacement

1΄/10°

Table 3 Motion velocity of each freedom

Vx/（mm/s）
-150~+150
Vy/（mm/s） Vz/（mm/s）ωz/（（°）/s）

-15~+15
ωy/（（°）/s）
-14~+15

ωx/（（°）/s）
-30~+30

Table 1 Maximum aerodynamic loads

Fx/N
1000

Fy/N
800

Fz/N
500

Mz/（N·m）
100

My/（N·m）
100

Mx/（N·m）
50

Table 2 Motion range of each freedom

X/mm
±400

Y/mm
-350~+600

Z/mm
±350

α/（°）
-25~+25

β/（°）
-14~+15

γ/（°）
-300~+300
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制系统的硬件和软件研制都提出了较高的要求。

硬件上采用基于 PC的运动控制技术和高速实时

以太网总线 EtherCAT技术相结合的方式构建了整个

控制系统，现场总线控制模式使系统布置更为灵活，

且提高了控制系统的抗干扰性，图 2给出了控制系统

拓扑图。其中，为了增强系统抗干扰能力，将用于采

集与传输伺服控制中数字/模拟量信号的 I/O模块分

成了主站和从站两个部分，主站的 I/O模块主要用于

布设在机构上的振动加速度传感器和磁栅尺信号的

采集与传输，从站的 I/O模块主要用于风洞前室总温

总压和模型天平测力信号的采集与传输。

利用 TwinCAT3.0开发平台编写数据采集、气动

及动力学解算、运动控制的软件系统，实现了“三位

一体”的系统设计思想。基于快速实时运动轨迹规

划及插补算法，结合具有高动态响应特性的电机驱

动伺服系统，有效地保证了分离体模型六自由度机

构的控制性能。

2.3 气动解算软件研制

气动解算是高超声速风洞多体分离试验系统实

现捕获轨迹功能的重要组成部分。捕获轨迹试验的

基本原理［1］：利用 CTS机构支撑分离体模型，用天平

测量分离体模型在主体模型干扰流场中位于初始位

置及姿态下的气动载荷，转换为气动系数，结合给定

的飞行分离条件、分离体的质量和惯性矩、主体的姿

态、飞行高度、飞行马赫数等有关参数，按给定的时

间间隔求解全尺寸分离体六自由运动方程，得到分

离体在下一个时间间隔末相对主体的位置和姿态，

并转换为风洞中机构携带模型应达到的位置和姿

态，然后 CTS机构按指令要求使模型到达该相应位置

和姿态，再由天平进行气动载荷测量，并求取分离体

在下一点的位置和姿态，如此往复地测量和计算，逐

点获得全尺寸分离体的运动轨迹。

为了实现实时控制下的连续分离轨迹的模拟，

提出了气动解算软件以模块化方式在控制系统软件

平台上进行开发设计。

气动解算软件以独立 PLC程序形式整合在下位

机控制系统软件中，它由三个模块组成：分离体模型

气动力和气动系数计算模块，全尺寸分离体受力计算

模块，六自由度运动方程求解模块。对于不同的试验

模式（自由流测力、网格测力、捕获轨迹），程序可以依

照判据调取相应的模块进行解算。下位机控制系统

与气动解算两个 PLC程序之间关系如图 3所示。

2.4 捕获轨迹控制策略

对于高超声速风洞多体分离试验而言，由于风

洞运行时间短（≤60s），通常需要在 40s左右完成一条

轨迹的模拟，因此要求在保证精度和准度的前提下

快速实现轨迹捕获。提出了两种分别基于位置控制

和连续轨迹控制模式的捕获轨迹控制策略。

图 4给出位置控制策略：在初始位置 S1时（此时

机构处于静止状态），先依次进行数据采集，气动解

算下一个轨迹点 S2的位姿，规划 S1~S2段轨迹，然后

机构驱动分离体模型按规划轨迹运动，到达 S2点位

后机构停止运动（停留时间≥0.5s），在完成数据采集、

气动解算、轨迹规划、模型运动的流程后到达下一点

位 ，如 此 循 环 ，直 至 试 验 结 束 ，完 成 一 条 轨 迹 的

捕获。

Fig. 2 Topology diagram of control system
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图 5给出连续轨迹控制策略：设从 t1时刻分离体

模型开始从 S1位置进行连续轨迹控制，在运动之前

先进行数据采集，气动解算出下一个时刻 t2对应轨迹

点 S2的位姿和速度，规划 S1~S2段轨迹，然后机构驱

动分离体模型按规划轨迹运动，在运动到 S2之前某

一时刻即进行数据采集、气动解算、并规划 S2~S3段
轨迹，在未达到 S2时模型始终按照之前规划的轨迹

运动，当运动到 S2时，模型即按照规划的 S2~S3段轨

迹运动，如此循环，直至试验结束，完成一条连续轨

迹的捕获。

2.5 安全防护设计

在高超声速多风洞体分离试验中，为确保试验

能够安全有效完成，尤其是对于捕获轨迹试验应尽

量避免机构和分离体模型与主体模型、风洞发生碰

撞，一旦发生碰撞接触时，机构应当立即停止运动，

且在保证模型和机构安全的前提下，风洞也应尽快

停止运行。安全防护设计是高超声速风洞多体分离

试验系统研制当中十分关键的一环。提出了三个层

级的安全防护措施：

（1）软件保护。在运动之前对目标位置进行检

测，如果目标位置不在可达空间范围内则会提示报

错，在机构正在运动时，会实时判断当前位置是否安

全，如果工作空间程序检测出发生碰撞，表明将会发

生干涉，此时程序会提示错误并且机构停止运动；对

电机状态进行监控，如果电机的扭矩、速度或加速度

超过额定值机构将会停止运动；对机构状态进行监

控，通过对加速度传感器采集的数据进行分析，如果

机构的振动超过设定值程序，此时程序会提示错误

并停止运动。

（2）电气保护。将每个自由度上安装的限位开

关接入对应电机驱动器 Digital IO ，在软件中对驱动

器进行设置，当限位开关一旦触发后电机停止运动。

程序里也会读取限位开关状态，提示相关错误。

（3）机械保护。各个自由度在行程两端都有相

应的机械限位挡块防止行程超限。y向由于自重，当

超过行程并且速度过快时，机械挡块阻挡效果有限，y

向锁紧机构可以限制 y向的下落。

3 风洞试验验证

3.1 试验条件与试验模型

高马赫数多体分离试验技术验证试验在Φ1m高

超声速风洞开展，包括了网格测力和捕获轨迹两种

试验模式。来流马赫数 Ma为 5，总压 p0为 1349kPa，
动压 q∞为 44.6kPa。表 5给出具体风洞运行参数，其

中 p∞和 T0分别表示自由来流的静压和总温。

试验模型为串联式级间分离模型包含主体（二

级）和分离体（一级）两级模型，图 6给出置于风洞中

的照片。二级模型以给定姿态角通过背支撑安装于

风洞主模型攻角机构上，一级模型通过尾支撑安装

于分离体模型六自由度机构上。试验时二级模型保

持不动，一级模型在六自由度机构带动下，实现网格

点位或分离轨迹的模拟。

Fig. 3 Relationship between control system and

aerodynamic calculations

Fig. 4 Position control time sequence

Fig. 5 Continuous trajectory control time sequence

Table 5 Operation parameters of wind tunnel

Ma
5

p0/kPa
1349

p∞/kPa
2.549

q∞/kPa
44.6

T0/K
360
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3.2 流场结构分析

图 7给出网格测力试验中，一级模型在两个不同

给定网格点位上的典型纹影照片。图 8给出采用位

置控制模式的 CTS试验中，一级模型在轨迹捕获过程

中两个不同轨迹点位上的典型纹影照片。可以看

出，在级间分离过程中，随着两级相对位姿的变化，

级间流场结构发生了明显的变化。

二级和一级初始攻角 α2和 α1均为 0°分离时，二

级通流作用在一级头部，级间的气流主要通过一级

头部的导流通槽和级间间隙排出。二级通流冲击在

一级的前封头上会产生复杂的激波/边界层干扰流

场，从纹影显示可见级间分离间隙逸流和通槽泄流

与外流相互碰撞所产生的复杂的激波干扰流场，且

通流流场随级间距的变化有明显不同。不同级间距

时的级间分离流场波系明显改变，当级间距拉开至

一定距离时二级通流对一级作用逐渐减弱，外流作

用逐渐增强。

图 9分别给出了网格测力试验和连续轨迹控制

模式 CTS试验的纹影照片，其中前者是在给定点位停

顿下来获得的，后者是在机构连续运动过程中获得

的，所给纹影照片中两级相对位姿接近，可以看出两

者流场结构基本相同，说明机构运动采用的线速度

（≤20mm/s）和角速度（≤0.5°/s）比较合理，不会因为运

动过快造成流场发生较大的变化，出现迟滞现象。

3.3 试验结果分析

3.3.1 网格测力试验结果分析

图 10，图 11分别给出了风洞运行 30s完成的 13
个分离网格点位的两级测力结果（图中纵坐标无量

纲最小间隔为 0.1），其中分离体模型在每个点位上可

实现六个自由度的变化，这相较以往简易网格测力

技术仅能改变 1~2个自由度，一次吹风仅能完成 5~6
个点位的状况，在试验能力和试验效率上均有了较

大提升。

试验中，二级模型以给定的初始 0°攻角保持不

变，一级模型随图 10和图 11中横坐标给出的 1~13网
格点位经历了轴向和法向耦合向后向下移位，攻角

先略有低头再逐渐抬头的过程。由图 10（a）可以看

出，一级轴向力系数 CA1在小级间距（网格点位 1~4）
时因主要受二级通流影响，表现出随着级间距的增

大逐渐减小的趋势，当一级模型法向向下移位超过

第 6个点位后，一级由主要受二级通流影响转变成受

二级通流及外流相互干扰共同作用的影响，因而 CA1
随着级间距的持续拉开表现出逐渐增大的趋势。一

级法向力系数 CN1随着轨迹点的变化表现出近乎线性

的增加，这主要是小级间距时二级通流影响占优，随

着级间距的增大逐渐增大，而当级间距持续拉开，一

级受外流影响逐渐加强，加之一级攻角由低头转为

抬头并逐渐增大导致了 CN1线性增大的趋势（图 10
（b））。分离过程一级所受合力主要作用在其前段，

压心始终在质心之前，一级俯仰力矩系数 Cmz1 随着轨

迹点的变化波动较大尤其在级间干扰流场影响严重

Fig. 6 Model and mechanism in wind tunnel

Fig. 9 Typical schlieren images of different test

Fig. 8 Typical schlieren images of position control CTS test

Fig. 7 Typical schlieren images of grid test
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的小级间距，随着级间距的拉大，逐渐变得有规律并

有抑制其攻角持续抬头的趋势（图 10（c）），总得来

说，量值处在可控范围。

对于二级而言，二级轴向力系数 CA2随着级间距

的拉大，级间干扰影响减弱，同样经历了由负到正的

过程（图 11（a））。二级法向力系数 CN2和俯仰力矩系

数 Cmz2因小级间距受到级间干扰影响更为严重，因而

波动明显，尤其是 Cmz2，随着级间距的增大干扰逐渐

减弱后开始出现有规律的变化（图 11（b）、11（c）），但

CN2和 Cmz2从变化的量值上来看并不大，表明分离过程

不足以对二级造成危险。

3.3.2 捕获轨迹试验结果分析

分别采用位置控制和连续轨迹控制两种模式进

行了捕获轨迹试验，位置模式捕获轨迹试验在 40s的
风洞运行时间内捕获了 35个轨迹点，而连续轨迹控

制模式捕获轨迹试验仅用 23s的风洞运行时间即完

成了 35个轨迹点的连续捕获，节约了风洞运行时间，

提高了试验效率。

图 12给出 x，y，α三个方向上连续轨迹控制模式

CTS试验获得的全尺寸分离轨迹和数值模拟获得的

全尺寸分离轨迹对比图。图中以 L为参考长度，对轴

向和法向距离进行了无量纲化（纵坐标无量纲最小

间隔为 0.4）。可以看出风洞试验和数值模拟表现出

Fig. 10 Test results of the first stage with initial 0° attack

angle

Fig. 11 Test results of the second stage with initial 0° attack

angle
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了较好的一致性，尤其是线位移方向（图 12（a），12
（b））。图 12（c）给出风洞试验与数值模拟均转换为

全尺寸分离轨迹的 α随时间变化的对比图，可以看

出，随着级间距的拉开，在攻角 α方向上，风洞试验与

数值模拟都表明助推器在分离过程中经历了先低头

再抬头的过程。风洞试验与数值模拟的相互验证也

说明了本项试验技术的可靠性。

4 结 论

通过研究，本文得到如下结论：

（1）建立了适用于高超声速风洞的多体分离试

验技术平台，实现了高超声速条件的高效网格测力

及捕获轨迹试验能力。

（2）研发了连续轨迹控制和位置控制两种捕获轨

迹模式，两者均能较好地实现轨迹捕获，且前者较后

者可节约 42.5%的风洞运行时间，提高了试验效率。

（3）开展了某飞行器级间分离安全性评估的网

格测力试验，并进行了捕获轨迹试验与数值模拟结

果的对比验证，结果表明在当前分离条件下，飞行器

两级可以实现可靠分离，同时也说明建立的高马赫

数 多 体 分 离 试 验 技 术 可 以 为 分 离 安 全 提 供 有 效

评估。

致 谢：感谢中国空气动力研究与发展中心总体技术部

贾洪印和龚小权两位助理研究员在数值模拟工作中做
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