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　　摘要：进气道整流罩可以有效避免低马赫数飞行条件下进气道不起动的问题，在高速飞行器中得到广泛使用。
整流罩分离过程直接关系到飞行器安全，在地面进行全尺度整流罩分离过程试验验证非常必要。利用ＪＦ－１２激波
风洞设备结构简单、尺度大和动压较高的优势，推导了适用于高速动态分离试验的相似准则，发展了高速分离轨迹
观测技术、精确时序控制技术以及必要的风洞防护措施，建立了基于ＪＦ－１２激波风洞的高速动态全尺度分离试验技
术。利用该技术，针对配有进气道整流罩的飞行器前 体，以５０ｋＰａ动 压 试 验 条 件 实 现 了 高 动 压（１００ｋＰａ）条 件 下 的
动态分离轨迹模拟。
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０　引　言

　　多体分离（包括机弹分离、整流罩分离、级间分离

等）预测是飞行器设计研究的热点问题。分离过程直

接关系到飞行器安全，非常关键。为避免低马赫数飞

行时高速进气道出现的不起动问题，通常会采用进气

道整流罩，例如 ＨｙＣＡＵＳＥ［１］、ＨＩＦｉＲＥ［２］、ＨｙＦｌｙ［３］、

ＨｙＳｈｏｔ［４］飞行器都利用进气道整流罩改善低马赫数

气动性能。该类整流罩在分离过程中存在复杂的流

动现象（如复杂的激波干涉、强烈的非定常流动等），
要准确 预 测 分 离 轨 迹，就 必 须 复 现 分 离 体 之 间 复

杂的激波干扰和非定常流动，这是高速分离预测面临



的一大难题。

　　高速分离预测目前主要依靠ＣＦＤ计算，通常采

用非结构动网格方法［５－６］或 重 叠 网 格 方 法［７－８］与 六 自

由度方程结 合，实 现 部 件 间 的 运 动 模 拟。尽 管ＣＦＤ
在很大程度上能够反映分离的流场特性，但仍需进行

试验验证，地面验证试验必不可少。

　　在分离试验方面，目前较为成熟的是轨迹捕获试

验技术（ＣＴＳ），该技术已经广泛应用于低速机弹分离

试验和级间分离试验。国内ＦＬ－３１风洞开展了马赫

数６．９７的助推器和再入体分离试验［９］以及子母弹分

离干扰测力试验［１０］，为高速风洞ＣＴＳ试验技术奠定

了良好基础。对于高速多体分离，ＣＴＳ试验还存在３
个不足：（１）ＣＴＳ属于准定常试验，不能真实反映分

离过程的非定常特性；（２）薄壁结构整流罩没有空间

安装测 力 天 平，如 安 装 则 会 破 坏 外 形，无 法 准 确 模

拟流动特征；（３）整流罩分离姿态角变化范围往往较

大（有可能超过１８０°），而ＣＴＳ试验机构难以实现如

此大范围的 姿 态 变 化。因 此，ＣＴＳ试 验 还 无 法 完 全

满足高速分离的试验需求，有必要发展动态分离试验

技术。

　　在动态分离试验方面，美国已经开展了一些尝试

性试验。美国海军水面作战中心的９号超高速风洞

开展了缩比３０％、风洞动压２５ｐｓｉａ［１１］以及全尺度、风
洞动压９０ｐｓｉａ的前体整流 罩 分 离 试 验［１２］，复 现 了 马

赫数８、动压９０ｐｓｉａ飞行条件下 的 整 流 罩 分 离，展 示

了该风洞开展分离试验的能力。美国气动光学效应

评估中心将ＬＥＮＳ　ＩＩ激波风洞的有效运行时间提高

到１００ｍｓ以上，成 功 实 现 了 马 赫 数６全 尺 度 进 气 道

整流罩分离 试 验［１３］。目 前，国 内 的 高 速 动 态 分 离 试

验还未见公开报道。

　　本文针对一个带有整流罩的二维进气道前体模

型，在中国科学院力学研究所ＪＦ－１２激波风洞中开展

动态分离试验研究，主要解决以下试验技术问题：

　　（１）与低速分离试验不 同，在 高 速 条 件 下，重 力

对分离过程 影 响 较 小，若 按 照 低 速 分 离 试 验 相 似 准

则，可能会导致试验不可行，为此，本文推导了适用于

高速动态分离的相似准则。

　　（２）高速下的分离过程通常仅持续数十毫秒，而

高速相机帧频通常在２０００帧／ｓ左右，难以拍摄出清

晰的分离体。本文提出直接观测、间接观测和标识点

观测等３种可行的方法，解决高速分离体的轨迹观测

难题。

　　（３）激波风洞运行时间短，对试验时序的控制提

出了更高要求。本文结合激波风洞运行特点确定有

效可靠的触发信号，建立精确的时序控制技术。

　　（４）采取适当的风洞防护措施，避免高速分离体

破坏风洞和测量设备。

　　基于以上试验技术，利用低动压（５０ｋＰａ）试验条件

模拟高动压（１００ｋＰａ）条件下的全尺度动态分离过程。

１　试验模型及设备

１．１　试验模型

　　试验模型为带有整流罩的二维进气道前体模型，
其中前体模型全长约２ｍ，整流罩模型 全 长８００ｍｍ，
如图１所示。整流罩通过两侧的分离机构和尾端的

折弯片与前体连接。折弯片相当于有阻尼的铰链约

束，当折弯角度超过预设角度时就会断裂。图２为整

流罩分离过程示意图。分离前，整流罩固连在前体上

（图２的Ａ）；在控制信号作用下，分离机构解锁，整流

罩在气动力作用下开始绕定轴转动（图２的Ｂ）；达到

预设角度时，整流罩与前体完全分离，在气动力作用

下自由运动（图２的Ｃ）。

图１　试验模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｅ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｉｎｌｅｔ　ａｎｄ　ｓｈｒｏｕｄ

图２　整流罩分离过程示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈｒｏｕｄ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｐｒｏｃｅｓｓ

　　整流罩是一个薄壁结构，分离机构解锁后，整流

罩的受力类似于悬臂梁，在分离过程中存在较大的弹

性变形。

　　整流罩的动态分离试验不但要模拟来流条件，还
要模拟整流罩分离过程，除此之外，还需考核整流罩

结构设计方案的可行性。

　　本文假定整流罩分离状态为马赫数６、动压１００ｋＰａ，
在ＪＦ－１２激波风洞中模拟该状态下的分离过程。

１．２　ＪＦ－１２激波风洞

　　中 国 科 学 院 力 学 研 究 所ＪＦ－１２激 波 风 洞 全 长

２６５ｍ，其中驱动段长９９ｍ，内径４２０ｍｍ；被驱动段长

８９ｍ，内径７２０ｍｍ；喷管 出 口 直 径１．５或２．５ｍ；试 验
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段直径３．５ｍ，长１１ｍ。如图３所示。直径２．５ｍ的喷

管出 口 截 面 流 场 均 匀 区 为２．０ｍ，有 效 运 行 时 间 在

１２０ｍｓ以上。

图３　ＪＦ－１２激波风洞示意图［１４］

Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ　ＪＦ－１２［１４］

　　ＪＦ－１２激波风洞典型模拟参数见表１。其模拟的

总温比常规高速风洞更高，但动压模拟能力低于整流

罩分离状态的动压。
表１　ＪＦ－１２激波风洞典型运行参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｙｐｉｃａｌ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｈｏｃｋ　ｔｕｎｎｅｌ　ＪＦ－１２
Ｍａ　 ｑ／ｋＰａ　 ｐｔ／ＭＰａ　 Ｔｔ／Ｋ　 ｐ／Ｐａ　 Ｔ／Ｋ
５　 ７２．０　 ３．０　 ２４９８　 ４１３０　 ４７６
６　 ５０．０　 ４．３　 ２４７０　 １９８０　 ３４４

　　选择ＪＦ－１２激波风洞 开 展 动 态 分 离 试 验 的 主 要

原因是：（１）激波风洞试验段为直径３．５ｍ、长１１ｍ的

空管道，没有重要的试验设备，风洞防护风险最小，非
常适合开展动态分离试验；（２）风洞尺度大，可 以 采

用 全 尺 度 模 型，有 利 于 分 离 机 构 和 模 型 质 量 属 性

的 设 计。

２　高速动态分离试验相似准则

２．１　高速动态分离试验的特殊性

　　动态分离试验模拟参数要求有：（１）模型几何相

似；（２）模 拟 马 赫 数 相 等；（３）分 离 部 件 模 型 的 质 心

位置与真实状态一致。

　　对于动态分离试验，为保证模拟的分离轨迹与飞

行条件一致，模型与实物必须动力相似，即不仅要考

虑作用在分离部件上的气动力，还必须考虑分离部件

的惯性响应与重力影响，即弗劳德数Ｆｒ相等［１５－１６］：

Ｆｒ＝
Ｕ２ｍ

Ｌｍ·ｇｍ
＝
Ｕ２ｆ
Ｌｆ·ｇｆ

（１）

　　式中，Ｕ 为特征速度，Ｌ 为特征长度，ｇ为重力加

速度。下标ｍ和ｆ分别表示风洞模拟条件和真实飞

行条件。由于ｇｍ＝ｇｆ，所以：

Ｌｍ＝
Ｕ２ｍ
Ｕ２ｆ
Ｌｆ （２）

　　式（２）明确了模型缩比由风洞来流速度与飞行来

流速度的比值唯一确定。低速分离试验，可以通过调

节风洞来流速度获得合适的模型缩比；而高速风洞的

来流速度基本固定，若根据速度比例确定的模型缩比

过大，则无法安装分离机构，极大地限制了地面试验

的可行性。

　　实际上，与低速下的分离相比，高速下的分离存

在特殊性。一 方 面，高 速 下 的 分 离 气 动 力 远 大 于 重

力，且分离时间仅有两三百毫秒，重力对分离轨迹的

影响可以忽略；另一方面，试验目的不同，对试验模拟

程度的要求也不同。因此，高速下的动态分离试验不

宜直接采用已有的低速投放试验相似准则。本节依

据模拟程度 将 分 离 试 验 分 为３类：动 态 分 离 轨 迹 模

拟、动态分离非定常流动特性模拟、气动－结构耦合作

用分离轨迹模拟。

２．２　动态分离轨迹模拟的相似参数

　　分离轨迹模拟是指模型和全尺寸实物分离过程

的质心运动轨迹相似，绕质心转动的姿态相同，模拟

的分离时间与飞行时间成比例关系，即分离部件的平

动和转动是完全同步的。

　　飞行条件下的分离部件位移Ｌｆ 与风洞条件下的

位移Ｌｍ 等于模型的尺度缩比ｋｌ，即：

ｋｌ·Ｌｍ＝Ｌｆ
１
２
ｋｌ
Ｆｍ

ｍｍ
ｔ　２ｍ＝

１
２
Ｆｆ
ｍｆ
ｔ　２ｆ （３）

　　式中，Ｆ 为气动力，ｍ 为分离部件的质量，ｔ为分

离时间。分离部件受到的气动力为：

Ｆ＝ｑ·Ｓｒｅｆ·Ｃ （４）

　　式中，ｑ为动压，Ｓｒｅｆ为参考面 积，Ｃ 为 气 动 力 系

数。雷诺数Ｒｅ对 分 离 过 程 气 动 力 系 数 的 影 响 可 忽

略，所以Ｃｍ＝Ｃｆ。

　　将式（４）代入式（３）可得：

ｔ　２ｍ
ｔ　２ｆ
＝ｋｌｋｑ

ｍｍ

ｍｆ
（５）

　　式中，ｋｑ 为飞行条件与风洞条件的动压之比。

　　由于模型的姿态角θｍ（包括俯仰角、偏航角和滚

转角）和实物的姿态角θｆ 应相等，即：

θｍ＝θｆ
１
２
Ｍｍ

Ｉｍ
ｔ　２ｍ＝

１
２
Ｍｆ

Ｉｆ
ｔ　２ｆ （６）

　　式 中，Ｉ 为 分 离 部 件 的 转 动 惯 量，Ｍ 为 气 动 力

矩。分离部件受到的气动力矩为（Ｌｒｅｆ为参考长度）：

Ｍ ＝ｑ·Ｓｒｅｆ·Ｌｒｅｆ·Ｃ （７）

　　同样忽略雷诺数Ｒｅ的影响，即Ｃｍ＝Ｃｆ。

　　将式（７）代入式（６）得：

ｔ　２ｍ
ｔ　２ｆ
＝ｋ３ｌｋｑ

Ｉｍ
Ｉｆ

（８）

　　结合式（５）和（８），模拟分离轨迹时质量与转动惯

量应满足：

ｍｍ

ｍｆ
＝ｋ２ｌ

Ｉｍ
Ｉｆ

（９）
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　　通过推导可知，平动与转动不匹配是由缩比导致

的，因此，对于非定常流动不明显的分离问题，只要模

型的相对质量是相对转动惯量的ｋ２ｌ 倍即可保证分离

轨迹的模拟。特别是当采用全尺度模型时，则可以直

接采用真实状态的分离部件，若进一步保证质量缩比

ｍｍ／ｍｆ 等于动压比ｋｑ，则试验模拟的分离时间ｔｍ 与

真实状态分离时间ｔｆ 相等。

２．３　动态分离非定常流动特性模拟的相似参数

　　对于动态分离非定常流动特性的模拟试验，除了

保证分离轨迹的模拟，还需要进一步模拟时间尺度。

　　在运动轨迹相似的情况下，模型和实物的流动尺

度与几何尺度之比相等，即：

Ｌｍ

Ｕ∞ｍｔｍ
＝
Ｌｆ
Ｕ∞ｆｔｆ


ｔｍ
ｔｆ
＝
ｋｕ
ｋｌ

（１０）

　　式中，Ｕ∞ｍ、Ｕ∞ｆ分别表示飞行条件和风洞条件的

来流速度，ｋｕ 为 飞 行 条 件 与 风 洞 条 件 的 特 征 速 度 之

比。将式（１０）代入式（５）和（９），模型的质量属性就唯

一确定，即：

ｍｍ＝
ｋ２ｕ

ｋ３ｌ·ｋｑ
ｍｆ

Ｉｍ＝
ｋ２ｕ

ｋ５ｌ·ｋｑ
Ｉｆ

烅

烄

烆

（１１）

　　因为ｋｑ＝ρ
∞ｆ

ρ∞ｍ
ｋ２ｕ＝ｋ２ｕ·ｋρ（其中，ｋρ 为真实来流

密度与试验来流密度之比），有：

ｍｍ＝
１
ｋ３ｌｋρ

ｍｆ

Ｉｍ＝
１
ｋ５ｌｋρ
Ｉｆ

烅

烄

烆

（１２）

　　可见，要模拟动态分离过程的非定常流动特性，
模型的质量属 性 是 由 尺 度 缩 比ｋｌ 和 来 流 密 度 比ｋρ
唯一确定的。

　　对分离过程的姿态角进一步展开：

θｍ＝θｆωｍ·ｔｍ＝ωｆ·ｔｆ （１３）

　　式中，ω为分离部件的角速度。

　　将式（１０）代入式（１３），可得：

ωｍ·Ｌｍ

Ｕ∞ｍ
＝
ωｆ·Ｌｆ
Ｕ∞ｆ

（１４）

　　式（１４）是 动 导 数 试 验 的 相 似 参 数———减 缩 频

率［１６］。在动导数试验中，模型只有姿态角的变化，减

缩频率实际上是保证了姿态角变化的时间尺度与流

动尺度相匹配。动态分离非定常特性的模拟试验，则
是在此基础上进一步要求质心平动的时间尺度也与

姿态角变化和流动的时间尺度一致。

２．４　气 动－结 构 耦 合 作 用 分 离 轨 迹 模 拟 的 相

似参数

　　由于动态分离试验可以模拟实际分离过程的非

定常气动力载荷，能够反映出分离过程中约束突变导

致的冲击力 等，因 此 动 态 分 离 试 验 可 以 等 效 模 拟 气

动－结构耦合作用 以 及 分 离 机 构 可 行 性 等，实 现 分 离

方案的系统性验证。

　　来流动压直接决定了整流罩气动力大小，是该类

风洞试 验 的 关 键 参 数。为 模 拟 气 动－结 构 的 耦 合 作

用，整流罩的质量属性首先应满足式（９），同时整流罩

的刚度Ｋ、强度σ的缩比等于动压比ｋｑ。

Ｋｍ

Ｋｆ
＝
ｑｍ
ｑｆ
＝ｋｑ

σｍ
σｆ
＝
ｑｍ
ｑｆ
＝ｋｑ

烅

烄

烆

（１５）

　　在保证外型面几何相似的前提下，通过更换材质

或改变整流罩内型面结构设计等方法实现模型刚度、
强度的缩比。为降低试验难度，应尽可能选择动压较

高、尺度较大的风洞，尽可能采用全尺度真实模型。

３　分离轨迹观测及辨识技术

　　分离轨迹观测的难点主要是由曝光时间短、模型

亮度不足造成的。从解决模型亮度不足的角度出发，
经过试验研究提出了３种可行的方法：直接观测法、
间接观测法和标识点观测法。

３．１　直接观测法

　　分离轨迹直接观测法原理如图４所示。该方法

对移动物体 的 漫 反 射 亮 度 要 求 较 高，需 要 高 强 度 光

源。但此类光源属于热光源（如钨灯、高压钠灯、脉冲

氙灯等），在高真空环境中灯体会爆炸，故需在试验段

外布置此 类 光 源，或 者 将 光 源 与 外 界 大 气 连 通。例

如，美国海军水面作战中心在９号超高速风洞中开展

的整流罩分离试验中，将２０个１０００Ｗ的石英灯以铝

盒和Ｌｅｘａｎ玻璃面板密封后，布置在试验段内［１１］。

图４　分离轨迹直接观测方法

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅ　ｄｉｒｅｃｔ　ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｔｒａｃｅ
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３．２　间接观测法

　　分离轨迹间接观测法原理如图５所示。高速相

机间接观测到运动物体的影子，根据物体影子的边缘

获得分离轨迹。该方法不需要强光源，但需要大面积

的背景光（可采用ＬＥＤ灯板，冷光源，固态封装，在真

空环境中 能 正 常 工 作）。根 据 风 洞 和 试 验 模 型 的 情

况，本文选择该方法进行轨迹观测。

图５　分离轨迹间接观测方法

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｅ　ｉｎｄｉｒｅｃｔ　ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｔｒａｃｅ

３．３　标识点观测法

　　标识点观测法是在分离部件上安装高亮度ＬＥＤ
点光源作为标识点，高速相机可以记录下标识点的轨

迹。该方法要求分离部件内有足够空间安装ＬＥＤ点

光源以及电池，不太适用于薄壁结构进气道整流罩。

３．４　轨迹辨识

　　轨迹辨识是利用模型和背景在光强上存在的差

异，识别出图像中灰度梯度较大的点，这些点形成的

边界就是模型的边缘，然后根据模型固定的几何关系

即可求出其质心运动轨迹和姿态角变化。

　　由于高速流场中有激波存在，或者流场密度不均

匀，会导致获取的图像灰度分布不均匀，含有大量噪

声。噪声在图像中表现为灰度值快速变化的区域，这
和模型边缘具有相似的性质（灰度梯度很大）。模型

边缘信息淹没在大量噪声中，提取难度加大，如果不

对噪声进行处理，就会降低边缘检测精度。本文选用

形态学开运算来滤除噪声。形态学开运算完全删除

了不能包含结构元素的对象区域，平滑了对象轮廓，

断开了狭窄连接，去掉了细小突出部分，能够较好地

滤除流场图像噪声，其后通过边缘检测得到的模型边

缘清晰、连续、定位准确。

　　作为示例，图６给出了辨识出的某分离时刻下整

流罩尾端下边界灰度梯度较大的一系列点，以最小二

乘法将其拟合为直线，该直线即为所要辨识的整流罩

边缘。

３．５　高速相机

　　为获得分离部件的三维轨迹，试验中需在分离部

件正侧方和模型正下方分别布置１台高速相机（帧频

３６００帧／ｓ，分辨率１０２４ｐｉｘｅｌ×１０２４ｐｉｘｅｌ），形成２个

正交观测面，以简化三维轨迹的处理。

　　高速相机布置于试验段内，需解决其防护与散热

问题。与直接观测法的光源处理方法类似，将高速相

机置于密闭金属盒内，以抗压软管供电缆走线及空气

流通，如图７所示。

图６　某时刻整流罩尾端边界辨识

Ｆｉｇ．６　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅａｒ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｈｒｏｕｄ

图７　高速相机保护装置示意图

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅ　ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ　ｄｅｖｉｃｅ　ｆｏｒ　ｈｉｇｈ－ｓｐｅｅｄ　ｃａｍｅｒａ

４　精确时序控制技术

　　ＪＦ－１２激波风洞有效运行时间约１２０ｍｓ，如何在

试验中有效进行时序控制，也是试验成功的关键。高

精度同步控制系统采用的数字延时脉冲发生器，可提

供４路独立的延时通道和２路完整的脉冲输出，延时

分辨率高达５ｐｓ，通道之间的抖动小于５０ｐｓ。

　　经多次试验反复验证，激波管驻室端的压力传感

器（图８中的Ｐ）信号跃升至风洞流场完全建立所需时

间基本维持在７ｍｓ左右，因此选取该压力传感器信号

作为整个试验开始的触发信号，即试验时序的零点。

图８　时序触发信号传感器位置示意图

Ｆｉｇ．８　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｓｅｎｓｏｒ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｔｉｍｉｎｇ　ｔｒｉｇｇｅｒ　ｓｉｇｎａｌ

　　根据触发信号制定了图９所示的试验时序过程。
驻室端压力 传 感 器 信 号 跃 升，触 发 时 序 控 制 系 统 启

动，同时启动高速相机、脉动压力采集等测量设备（这
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些系 统 响 应 时 间 都 是 微 秒 级）。触 发 信 号 后 预 留

１０ｍｓ以保证风洞流场充分建立，然后触发分离机构

信号。分离机构解锁时间在１５ｍｓ以内，所以整流罩

最晚在２５ｍｓ时 开 始 分 离。这 样 的 时 序 控 制 可 以 保

证分离过程有效时间达到９５ｍｓ以上，满足分离运动

对时间的需求。

图９　整流罩分离试验时序

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅ　ｓｅｑｕｅｎｃｅ　ｏｆ　ｓｈｒｏｕｄ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ

５　风洞防护

　　高速分离整流罩掉落在风洞内存在较大破坏风

险。由于激波风洞试验段结构简单，没有测量设备、
阀门等，只需对整流罩可能的落点区进行防护即可。
若在常规高速风洞内开展分离试验，应尽可能将分离

体回收，避免破坏风洞设备。

　　在本试验中，整流罩向下分离会落到试验段下壁

面。为此，在试 验 段 底 部１２０°的 区 域 内 安 装 可 拆 卸

防护板，如图１０所示。同时，为防止整流罩分离与壁

面碰撞后形成的高速碎片正面撞击试验段底部，在试

验段靠近尾端处安装一张松弛的钢丝防护网。

图１０　可拆卸移动隔离板

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｍｏｖａｂｌｅ　ｉｓｏｌａｔｉｏｎ　ｐｌａｔｅ

６　动态分离试验结果

　　针对图１所示的模型，在ＪＦ－１２激波风洞中开展

分离方案系统性模拟试验。试验采用全尺度模型，通
过尾支 撑 安 装 在ＪＦ－１２激 波 风 洞 试 验 段 内，如 图１１
所示。为给整流罩提供较大的流场均匀区，试验模型

安装在喷管轴线上方。采用间接观测法进行轨迹观

测，在模型侧方安装大块ＬＥＤ灯作为背景光源，同时

在模型另一侧布置高速相机。

　　在马 赫 数６时，ＪＦ－１２激 波 风 洞 动 压 约５０ｋＰａ。
为模拟动压１００ｋＰａ来流条 件 下 的 气 动－结 构 耦 合 作

用分离过程，整流罩质量属性需满足式（９）和（１５）。

图１１　试验模型在风洞中的安装示意

Ｆｉｇ．１１　Ｓｋｅｔｃｈ　ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｍｏｄｅｌ　ｉｎ　ｗｉｎｄ　ｔｕｎｎｅｌ

　　整流罩有绕定轴转动和自由运动两个过程，需考

虑其绕定轴的转动惯量Ｉｏｚ和绕质心的转动惯量Ｉｃｚ。
整流罩的质量属性见表２。若试验为有侧滑角状态，
还必须考虑其他两方向的转动惯量。整流罩质量属

性的设计主要通过更换材质和调节配重块实现，通常

先将质量设 计 到 最 小 允 许 值，然 后 在 内 腔 增 加 配 重

块，依次调节质心、转动惯量和质量。整流罩质量、转
动惯量的缩比也等于动压比，所以试验条件下的分离

时间与模拟条件一致。
表２　整流罩的质量属性

Ｔａｂｌｅ　２　Ｍａｓｓ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｓｈｒｏｕｄ
ｍ／ｋｇ　 Ｉｃｚ／（ｋｇ·ｍ２） Ｉｏｚ／（ｋｇ·ｍ２）

模拟条件 ２０　 １．０　 ５．５０

试验条件 １０　 ０．５　 ２．７５

　　利用ＣＦＤ开展了马赫数６、动压１００ｋＰａ条件下

的 动 态 分 离 计 算，与 试 验 结 果 的 对 比 如 图１２所 示。

（ａ）质心位移量对比

（ｂ）角度对比

图１２　试验与ＣＦＤ计算分离轨迹对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｔｒａｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ＣＦＤ

０５ 实　验　流　体　力　学　　　　　　　　　　　ｈｔｔｐ：／／ｗｗｗ．ｓｙｌｔｌｘ．ｃｏｍ　




试验与ＣＦＤ计算的位移量一致，５８ｍｓ以前的角度也

基本一致；而在５８ｍｓ后，角度出现差异，这个差异主

要是由于ＣＦＤ未模拟结构弹性而导致的（试验中，整
流罩出现较大变形，尤其是折弯片断裂后，整流罩尾

端弹性变形力释放，导致角度差异较大）。

７　结　论

　　针对高速动态分离试验难题，结合高速动态分离

特点，忽略重力影响，并按模拟程度将分离试验分为

动态分离轨迹模拟、分离过程非定常流动特性模拟、
气动－结构耦合作 用 分 离 轨 迹 模 拟 等３类 试 验，简 化

了相似准则要求，提升了高速动态分离风洞试验的可

行性。针对带 有 整 流 罩 的 二 维 进 气 道 前 体 模 型，在

ＪＦ－１２激 波 风 洞 中 以 低 动 压 风 洞 试 验 条 件 成 功 模 拟

高动压分离条件全尺度动态分离过程，试验获得的分

离轨迹与ＣＦＤ计算结果基本一致，相互印证，表明了

试验技术的可行性。采用本文试验方法，ＪＦ－１２激波

风洞具备了开展全尺度模型或实物动态分离试验的

能力。
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