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激波风洞两级入轨飞行器纵向级间分离试验技术
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摘  要：高超声速多体分离问题是航天多体飞行器研发中的关键技术问题，基于分离过程中高速流动的复杂性，对高

速多体分离的风洞试验研究极具挑战性，特别是激波风洞分离试验。激波风洞具有高速、高焓试验气流特点，更准确评

估高超声速分离气动力/热特性，但是其有效试验时间短（ms 量级），进行主动式动态级间分离试验极其困难。提出一种

应用于激波风洞主动式多体分离试验的高速气动发射系统（HPELS），使得模型在短试验时间内完成主动分离测试，详

细介绍了 HPELS 延迟时间、模型分离时间等精确的时间标定及时序控制方法。针对分离过程中模型的运动轨迹及气

动力参数的高性能评估，发展了基于纹影图像的非接触式分离运动轨迹捕获及气动力参数测量技术。两级入轨

（TSTO）飞行器的安全级间分离是典型的高速多体分离问题，设计了并联式 TSTO 飞行器并针对作者提出的纵向分离

方案，在 JF-12 复现飞行条件激波风洞验证了高速动态多体分离试验技术应用的有效性，同时首次在激波风洞对 TSTO
纵向分离方案进行了原理性验证。初步对比结果显示，试验结果与数值计算结果具有良好的一致性。
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超声速/高超声速多体飞行器是目前空天飞

行发展的关键领域之一［1-3］。由于高超声速的多

体分离流动中存在由激波 ⁃激波干扰（Shock-
shock Interaction， SSI）、激 波 ⁃ 边 界 层 干 扰

（Shock-boundary Layer Interaction， SBLI）等复

杂气动干扰［4-5］，造成强气动力热效应；并且高马

赫数条件的多体分离，具有高瞬态、强耦合及复

杂气动干扰的流固耦合特征。所以高超声速条

件下的多体分离问题一直以来极具复杂性和挑

战性［6-8］。

目前对于高超声速多体动态分离问题的研

究主要是以数值模拟为主［9-11］，风洞试验模拟［12］

较少，主要是由于 CFD（Computational Fluid Dy⁃
namics）多体动态计算方法［13］相比于高超声速风

洞试验设备及动态分离试验能力更加便捷、成本

低、时间周期短。对于多体分离问题的高超声速

风洞试验模拟方面，主要是静态试验、网格测力、

轨 迹 捕 获（Captive Trajectory Simulation Sys⁃
tem， CTS）、自由飞试验［6］。

几十年以来，国际上（欧、美、俄等）对两级入

轨（Two Stage to Orbit， TSTO）飞行器方案一直

高度关注，提出了多个高超声速远景规划，其中两

级入轨安全级间分离问题是典型的高速多体分离

问题，该技术也是 TSTO 飞行器研发的最关键技
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术之一。Bordelon 等［14］对美国国家航空航天局

（NASA）提 出 的 LGBB （Langley Glide-back 
Booster）TSTO 飞行器模型开展静态风洞试验，

发现两级间的弓形激波干扰会在不同的两级相对

位置下导致飞行器的静不稳定性。Ozawa等［15］针

对 TSTO 简化气动外形模型，在激波风洞马赫数

Ma=8. 1 条件下研究了两级不同间隙下的复杂

气动干扰、壁面压力、热流载荷，发现不同间隙下

流场会呈现定常/非定常模式，显著影响流场结构

和气动力-热载荷。Murphy 等［16］在常规高超声速

风洞中对 LGBB TSTO 模型两级分离过程中可

能存在的相对位置进行网格测力，获得静态气动

力数据，为 TSTO 级间分离的建模建立基本数据

库。吴继飞等［17］在常规高超声速风洞 FL-31 中

进行了某并联高超声速飞行器的多体干扰与分离

试验技术研究，利用风洞上下投放机构实现模型

间的相对运动，采用 2 台天平分别对模型进行气

动力测量，并通过纹影记录不同相对位置下的激

波干扰情况。解福田等［18］基于 TSTO 在常规高

超声速风洞试验中 Ma=6 级间分离网格测力得

到的气动力数据，发展了一种新的手段，将网格测

力试验数据转换为轨迹-时间数据，对分离轨迹进

行预测模拟，辅助级间分离特性分析。林敬周［19］

在常规高超声速风洞中建成双 CTS 系统，在国内

首次形成高超声速风洞双分离 CTS 试验能力，并

成功开展了 Ma=6 的 TSTO 模型并联双分离

CTS 试验。沈清［20］在常规高超声速风洞中实现

了某并联 TSTO 飞行器模型的自由飞分离试验，

获得了两级间真正的非定常动态分离过程中的纹

影录像结果。

由于 TSTO 飞行器作为未来重要的天地往返

运输系统［21-22］受到了极大的关注，所以上述关于

高超声速多体分离试验基本上是基于并联 TSTO
飞行器构型开展的。但是上述这些研究表明，并

联 TSTO 级间分离对流场中的干扰是非常敏感

的，具有明显两级间隙进而产生复杂气动干扰的

分离方式对于 TSTO 安全分离有一定局限性。于

是，王粤等［23-25］提出一种适用于并联 TSTO 飞行

器 的 纵 向 分 离（Longitudinal Stage Separation，
LSS）方案，即轨道级沿着助推级背部进行小间隙

或无间隙分离；并对 Ma=7 纵向分离过程中的流

动特性进行了动态模拟，数值验证了纵向分离能

够避免强气动干扰从而有利于安全分离；同时，

研究了不同轨道级头部减阻杆外形对纵向分离

流动特性、气动力特性及减阻效果的影响。下一

步工作是需要通过高超声速主动式分离试验对

这种并联 TSTO 纵向分离进行方案的原理性

验证。

目前大多数关于 TSTO 级间分离风洞试验

以静态试验为主（包括网格测力）。尽管常规高超

风洞中的 CTS 系统可以在长试验时间条件下（s
量级）进行多体动态分离试验［19，26］，但是本质上这

是一种准定常试验方法，并且在模拟高瞬态、强非

定常多体运动上具有局限性，并且无法避免支撑

结构对目标运动模型的干扰，会给测量带来较大

干扰。另外，常规高超声速风洞模拟高超声速来

流总温较低，无法复现真实飞行条件下的高温真

实气体效应。TSTO 一般在高超声速飞行条件下

进行分离（Ma=6~7），并且随着未来轨道级有效

载荷的需求增加，级间分离马赫数会进一步提高

（Ma > 10），两级将在超高速条件下进行分离。

而常规高超声速风洞很难模拟更高马赫数的超高

速试验气流，不具备超高速条件下的多体分离试验

能力。激波风洞可以产生高总温、超高速试验气

流，但是其有效试验时间短（ms量级），多体分离主

要是静态试验研究［15］。为了提升激波风洞在模拟

多体主动式分离动态的试验技术能力，在中国科学

院力学研究所的 JF-12复现飞行条件激波风洞（以

下简称 JF-12 复现风洞）中开展了 Ma=7 条件下

TSTO 模型纵向分离动态试验。主要介绍应用于

激波风洞中的主动式动态纵向分离试验技术及基

于纹影系统的分离轨迹捕获方法。首次对纵向分

离方案应用于并联 TSTO 飞行器安全分离进行原

理性试验验证，并给出试验与数值模拟得到的纵向

分离过程中的非定常流动结构、壁面压力分布、轨

道级分离运动和气动特性，以期证明该应用于激波

风洞的主动式动态分离试验技术的有效性。

1　激波风洞分离试验技术与方法

1. 1　试验设备

本文试验在 JF-12 复现风洞中开展，如图 1 所
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示，其采用反向爆轰驱动运行技术可以复现 Ma =
5 ~ 9、总温 1 600~3 000 K、总压 2~12 MPa的纯净

空气，有效试验时间 Te超过 100 ms 。JF-12复现风

洞全长 265 m，由卸爆段、驱动段、被驱动段、喷管、

试验段以及 E 型真空舱组成，如图 2所示。试验段

直径 3. 5 m，长度 11. 0 m，能够进行全尺寸或者接

近全尺寸的大模型试验。JF-12 复现风洞能够开

展航天飞行器气动力/热、气动布局及吸气式发动

机特性等高超声速和高温气体动力学基础研

究［27-28］。本次试验采用直径 2. 5 m的喷管产生名义

Ma=7高超声速试验气流。试验条件为总压 p0 = 
2. 63 MPa、总 温 T0 = 2 393 K、马 赫 数 Ma∞ = 

6. 99、单位雷诺数 Re∞ = 8. 57×105 m-1、静压 p∞ = 
451 Pa、动压 q∞ = 15 444 Pa、V∞ = 2 231 m·s-1，

攻角 α（Angle of Attack）为 8. 3°。

1. 2　分离试验模型

笔者团队在前期研究中针对并联 TSTO 飞

行器提出了一种纵向级间分离方案，即轨道级

沿 着 助 推 级 背 部 进 行 小 间 隙 或 无 间 隙 分

离［23-25］。由于该轨道级模型在助推级上表面时

会受到重力、负法向力、低头力矩的综合作用，

所以在未完成分离之前，是有可能保证两级间

的小间隙甚至零间隙纵向分离。如此，可以进

一步保证分离过程中两级间的弱气动干扰。针

对提出的 TSTO 纵向分离方案，本文开展新的

并联 TSTO 飞行器及其激波风洞分离试验方案

设计，TSTO 试验模型由乘波体、空天飞机构型

分别作为助推级、轨道级组成。图 3、图 4 分别

给出了 TSTO 试验模型的照片以及详细的几何

尺寸示意图，此外轨道级模型最大宽度 wo = 
186 mm，助推级模型最大宽度 wb = 550 mm。

试验模型材料由铝合金加工制成，轨道级质量

为 m  = 1. 26 kg， 绕质心 Z 轴的惯性矩为 Izz = 
1. 26×10-2 kg·m2，图 4 中 CGo 为轨道级模型质

心位置坐标。通过弯刀调整 TSTO 模型攻角

α = 8. 3°。
如图 4 所示，在纵向分离试验中，助推级固定

在试验舱的弯刀 -支杆结构上；高压氮气经过高

压软管，通过高压气缸进气端推动活塞杆向前运

动做功，通过撞击杆给予轨道级足够的初始动量

沿着助推级背部进行纵向分离。高压气缸、活塞

杆与撞击杆组成轨道级试验模型发射系统的气

图  1　JF-12 复现飞行条件激波风洞

Fig. 1　JF-12 hypersonic flight duplicated shock tunnel

图  2　JF-12 复现风洞示意图

Fig. 2　Schematic of JF-12 duplicated tunnel

图  3　TSTO 试验模型及轨道级分离运动示意图

Fig. 3　TSTO test model and sketch of orbiter separa⁃
tion motion
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动执行元件。整个轨道级的分离运动可以分为

3 个阶段，如图 3（b）所示。阶段 1：从初始位置 A
到达两级飞行器头部前缘重合位置，记为位置 B；

阶段 2：从位置 B 到轨道级后缘（尾部）与助推级

前缘头部重合，记为位置 C；阶段 3：轨道级从助

推级完成分离后自由飞行。

如图 3（b）所示，约定在下文结果与讨论部分

的纵向分离试验结果的时间轴以两级前缘重合

时（即位置 B）为零时刻（t = 0 s），则在位置 B 之

前为 t < 0 s，之后为 t > 0 s。

1. 3　分离试验技术难点和挑战

图 5 给出了动态轨迹辨识系统的示意图，包

括纹影高速相机（拍摄帧率为  3 600 f/s）和黑白

高速相机（拍摄帧率为 1 000 f/s）。纹影观测系

统包括纹影高速相机、光学装置（凹面与平面反

射镜）、氙灯光源。黑白高速相机从观测窗侧后

方视角观测记录 TSTO 动态分离过程。在轨道

级的模型东侧打贯穿孔安装了若干 LED（Light 
Emitting Diode）灯 ，尽 可 能 保 证 安 装 之 后 的

LED 光路垂直于纹影观察窗口，使得最大光强

的 LED 灯能够被纹影相机捕捉，有利于后期基

于纹影录像采用图像识别技术对轨道级分离

运动进行捕捉。在助推级壁面对称线上间隔

40 mm 布置安装量程 50 kPa、测量精度为 0. 3%
的压力传感器用于测量壁面非定常压力分布。

试验观察系统、压力测量传感器的信号采集以

及 JF-12 复现风洞点火信号由同一触发器进行

触发。

不同于有效试验时间在 s 量级的常规高超声

速风洞，激波风洞有效试验时间在 ms 量级，使得

开展动态试验与测量存在根本性的障碍。尽管

JF-12 复现风洞有效试验时间可达 100 ms，这对

于研究吸气式高超声速发动机特性试验时间是

足够的，但是对于 TSTO 飞行器主动式动态分离

试验依旧不够。表 1 总结了激波风洞动态试验

的难点挑战及应对策略，此外还存在激波风洞天

平非定常气动力测量与处理难题，但是非本文讨

论内容。由于 JF-12 复现风洞运行输出功率很

高（MW 量级），所以动态分离轨道级模型几乎无

法做到有效落点防护，模型面临损坏问题，如图 6
所示。

图  4　TSTO 试验模型几何尺寸、相关气动执行元件

Fig. 4　TSTO test model geometry and associated pneumatic actuator

图  5　动态轨迹辨识系统

Fig. 5　Dynamic trajectory identification system
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1. 4　高速气动弹射系统

理想的纵向分离试验是能够在激波风洞的

有效试验时间内至少可以观察到纵向分离过程

最重要的阶段 2。不同于被动式多体分离试验

（目标模型在气动力作用下自由分离，例如横向

分离），纵向分离是一种主动式分离，因为在试验

过程中需要给轨道级提供动力以完成分离过程。

所 以 ，使 用 了 一 种 特 别 的 高 速 气 动 发 射 系 统

（High-speed Pneumatic Ejection to Launch Ve⁃

hicle Model System， HPELS），在试验中给轨道

级提供足够的初始动量进行其高速运动进而在

短试验时间内完成分离。

图 7给出了应用于 JF-12复现风洞的 HPELS
详细示意图。HPELS 主要由高压氮气气源、减

压阀、电磁阀、气动执行元件（气缸、撞击杆）、气

泵、触发器与信号控制仪组成。高压氮气气源提

供高压高能的氮气工质，通过气缸做功给予轨道

级模型高动能；电磁阀通过接收信号控制仪的直

流电压信号，控制阀门的打开，进而控制气缸做

功的启动；信号控制仪通过接收触发器电压信

号，经过人为设置的等待时间后，再输出直流电

压信号控制电磁阀开启。

因为 JF-12 复现风洞的有效试验时间对于多

体分离试验来说比较短，所以 HPELS 的延迟时

间和纵向分离时间对试验的成功十分重要。由

图 8 所示的地面标定试验流程，可以利用试验观

察系统（纹影拍摄系统或高速相机）在地面大气

环境下多次进行弹射试验，精确测量出 HPELS

图  6　损坏的轨道级模型

Fig. 6　Damaged orbiter model

表  1　激波风洞动态试验难点挑战与相应策略

Table 1　Difficulties and challenges and corresponding strategies for dynamic test in shock tunnel

序号

1
2
3

难点与挑战

短试验时间（ms量级）内完成主动式纵向分离

轨道级气动力反问题

轨道级模型损坏成本

应对策略

应用于激波风洞的飞行器模型高速气动发射系统

轨道级模型标识点图像识别轨迹捕捉

轨道级模型落点预测和防护

图  7　应用于纵向分离试验的高速气动弹射系统组成示意图

Fig. 7　Schematic diagram of HPELS applied to longitudinal stage separation test
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的延迟时间 Td 和轨道级完成分离所用时间 Ts。

HPELS 延迟时间 Td 包括电磁阀的开启反应时

间，从三通接口到气缸进气端的氮气输送时间以

及气缸执行元件自身作动延迟时间。采用的电

磁阀为定制快开先导式电磁阀，阀芯打开反应时

间在 20 ms之内。轨道级的分离时间 Ts包括分离

阶段 1、2 的时间之和。如果 Ts>Te则需要轨道级

在试验流场起动前提前运动，使得分离阶段 2 可

以在 Te内观察到；如果 Ts<Te则可以等待试验流

场起动及初始流场建立后进行分离。

图 9 给出通过高速纹影观察轨道级的运动过

程获得 HPELS 延迟时间及轨道级完成分离时间

的轨道级运动照片。在本次地面标定试验中，触

发器触发时刻为零时刻，信号控制仪延迟输出电

压信号时间（即电磁阀触发延迟时间 Tsd）为 0。
所以，由图 9 可得 Td = tA - Tsd = 80 ms， Ts = 
tC - tB = （255 - 178）ms = 77 ms。表 2 统计

了采用相同方法获得的几次地面标定试验车次下

的延迟时间与分离时间，T f为轨道级模型在观察

窗内的飞行时间（从起始位置到轨道级末端飞出

观察窗边缘）。影响每次 HPELS延迟时间的主要

因素是电磁阀阀芯的开启响应时间。由表 2 可知

在地面试验环境条件下，HPELS 的延迟时间大约

为 Td = 76 ms， 分离时间大约为 Ts = 79 ms，轨
道级飞行时间大约为 T f = 177 ms。尽管风洞试

验时的真空环境与地面大气环境不同，由于高速

图  9　试验前的测试系统时间同步标定高速摄像（分离中的轨道级）

Fig. 9　Time synchronization calibration of test system before test： High speed camera （orbiter during separation）

图  8　高速气动弹射系统试验时间同步标定流程图

Fig. 8　Flow chart of test time synchronization calibration for HPELS
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HPELS 使得 Ts<Te，所以在 JF-12 复现风洞中

可以进行理想的纵向分离试验。考虑到模型摔

坏的成本问题，在试验前并不需要特地在试验舱

的真空环境下校准，可以通过一次风洞试验的记

录数据对上述时间进行校准。

图 10 给出本次 JF-12 复现风洞动态分离试

验的时序示意图。由于需要完成操作复杂程度

高的特种分离试验，所以 JF-12 复现风洞的点火

起爆运行时间设置为 T i = 488 ms，用于等待

HPELS 的执行延迟时间（电磁阀触发延迟时间

Tsd、HPELS 延迟时间 Td、可能需要模型提前运动

的时间 Ta 之和）。由皮托压力曲线显示，试验流

场约在 t* = 525 ms 时刻建立。由于分离时间 Ts

小于有效试验时间 Te，所以针对本次动态分离试

验，期望能够看到更多更全面的分离过程。在对

时序进行反推时，考虑了模型飞行时间 T f，则获

得试验前设置信号控制仪的延迟输出电压信号

时间（即电磁阀触发延迟时间 Tsd）为

T sd = t ∗ - (T f - T e)- T d （1）
式中：T f - Te 等价于模型提前运动时间 Ta。将

已知的时间变量代入式（1），得到试验前需要设

置的电磁阀触发延迟时间 Tsd = 370 ms。在风洞

试验时，通过纹影录像，可以获得该次试验的延

迟时间 Td = 79 ms，分离时间 Ts = 49 ms，轨道

级模型飞行时间 T f = 116 ms。
该高速 HPELS 成功应用于 JF-12 复现风洞

纵向分离动态试验的关键信息参数如下：高压

氮气压力 pN2 = 8 ~ 9 MPa，高压管路喉道尺寸

6 mm（后续试验增大到 9 mm，提高 HPELS 的流

量，提高轨道级模型的初始动量），气缸活塞内径

Dc = 63 mm， 活塞推杆（气缸做功行程）lc = 
150 mm，在分离过程中轨道级模型可以达到最大

速度 V  = 10 m·s-1左右。

最后需要注意在风洞试验开始前（即在试验

段抽真空过程），需要提前或者同时将电磁阀

与 气 缸 进 气 端 之 间 的 残 留 气 体（通 常 为 静 压

101 325 Pa 左右的空气）通过真空泵进行抽除，以

防在试验前管内残留气体压力将活塞推杆提前

顶出进而导致试验暂停。

HPELS 在 JF-12 复现风洞 TSTO 纵向动态

分离试验的成功实施，证明该试验系统与方法可

以实现多体分离的真正高速动态试验模拟及自

由飞试验，并且对模型干涉小。该装置不要求与

模型外形相匹配，互换性高、普适性强、模型外形

适用范围广；实施应用起来较为简单可靠，成本

低，并在激波风洞多体分离试验中取得成功验

证，可以直接通过调节气源供气压力或者气缸型

号在一定的试验时间内将一定质量的模型高速

弹射出去。该系统方法有利于研究真正动态试

验下，高超声速条件下复杂气动干扰和多体运动

耦合效应主导的非定常效应。

目前在高超声速风洞中进行的多体分离试

验一般采用 CTS 系统进行试验，为一种准静态的

表  2　试验前的测试系统时间同步标定数据

Table 2　Time synchronization calibration data of test 
system before test

车次

1

2

3

4

5

平均值

Td/ms

80

72

78

67

83

76

Ts/ms

77

80

80

79

80

79

T f/ms

176

177

176

178

178

177

图  10　JF-12 复现风洞纵向分离动态试验时序示意图与皮托电压信号

Fig. 10　Sketch of time sequence for LSS dynamic test in JF-12 duplicated tunnel and time history of pitot voltage
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分离模拟试验，非真实飞行条件下的动态分离

模拟试验；而模型自由飞分离试验投放装置主

要采用悬挂式与发射式。悬挂式投放装置在脉

冲式超声速或高超声速风洞的流场建立过程中

受到的气流冲击力太大，需要悬挂得非常牢靠，

但是这与要求释放时的突发性和无干涉要求有

矛盾。对于发射式投放装置，模型安装在发射

筒内，缺点是模型发射过程中高加速度的要求，

加上发射筒出口处的流场扰动，模型初始状态

会有一定的扰动，而且在高超声速来流情况下

存在很强的气动干扰，导致模型运动初始姿态

不易确定，另一个缺点是发射筒装置需要与模

型相匹配，互换性较差。而且使得当前风洞自

由飞离试验仅限于轴对称、大长细比飞行器的

定型试验［29］。

上述介绍的 HPELS 及其实施方法可以实现

主动式多体分离的真正高速动态试验模拟，实现

模型自由飞且对模型干涉小，对模型初始状态无

扰动，易确定模型运动初始姿态，满足模型释放

时的突发性。该装置不要求与模型外形相匹配，

互换性高、普适性强、模型外形适用范围广；实施

应用起来较为简单可靠、成本低，并在 JF-12 复现

风洞多体分离试验中取得成功验证，可以直接通

过调节气源供气压力或者气缸型号在试验时间

内将模型高速弹射出去，发展了激波风洞多体动

态分离试验技术能力。

1. 5　基于纹影图像的轨迹辨识方法

在纵向分离试验中，提出一种基于纹影图像

的多体分离轨迹和运动参数识别方法，能够直接

获得轨道级模型的 X、Y 方向的位移及俯仰角变

化。该方法只需要在模型内腔安装 LED 灯及纽

扣电池串联电路，质量轻对动态试验影响小，而

且操作简单、成本低。在试验前需要确定 LED 灯

在模型上相对于轨道级模型的空间位置坐标

（xi， yi），以及模型的质心坐标（xc， yc），纹影观察

窗口的直径 D，纹影相机的拍摄帧率为 f。

试验后获取纹影录像之后，需要对运动模型

上的若干 LED 灯进行图像识别。如图 11 所示，

首先将纹影图片转换成灰度图片（见图 11（a）），
设定一定大小的灰度阈值（见图 11（b），例如阈值

为 150），使得能够判别出 LED 的位置像素点与

背景像素点（区分识别图 11（b）的 4 个尖峰），将灰

度图片转换为二值图片（即黑白像素图片），黑色

像素用来标记背景，白色像素用来标记 LED 灯。

获得各个 LED 灯的白色像素点坐标之后，对每个

LED 灯 的 像 素 点 坐 标 进 行 平 均 化 处 理 ，获 得

LED 灯中心的像素点坐标（见图 11（c）），以此类

推，获得每张纹影图片中的每个 LED 灯的像素坐

标（xi′， yi′）。

然后需要将 LED 的像素坐标根据建立的坐

标系（见图 4）转化为物理空间坐标。根据纹影录

像的拍摄图片，获得纹影观察窗在高速相机拍摄

下的像素坐标范围，例如纹影窗直径 D 对应的像

图  11　基于纹影图像的轨道级模型标识点（LED 灯）坐

标辨识

Fig. 11　Recognition of LED pixel coordinates on or⁃
biter model based on schlieren image
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素坐标长度为 D′，那么一个像素点的边长代表真

实空间长度为 D/D′。所以根据纹影录像中某一

时刻 tj和上一时刻 tj-1的每一个 LED 像素坐标计

算出模型的位移、俯仰角、加速度、合外力计算过

程及表达式。

定 义 两 向 量 A =[ x 1，y1 ]，B = [ x2，y2 ]之 间

所成的夹角 φ 计算表达形式为

φ = cos-1 A ⋅ B
|| A || B

    （2）

若 式（2）计 算 得 φ > 90°，取 φ = 180° - φ。

每个 LED 灯与模型质心之间的连线与水平线所

成锐角为

θi = fφ ( xi - x c，yi - y c，1，0) （3）
每个 LED 灯与模型质心所成线段长度为

li = ( )xi - x c
2 + ( )yi - y c

2
（4）

利用纹影录像中某一时刻 tj 和上一时刻 tj-1

的每一个 LED 像素坐标计算运动模型的俯仰角

姿态变化：采用最小二乘法确定时刻 tj 和上一时

刻 tj-1 的 LED 等拟合出的直线斜率 kj、kj-1，然后

通过斜率确定当前时刻 tj 与上一时刻 tj-1 的姿态

角相对变化值

Δθj = tan-1 || kj - tan-1 || kj - 1 （5）
然后对这些姿态角变化量进行累加取和，获

得某一时刻 tj相对于纹影录像的起始时刻的运动

模型的姿态角的变化量为

θj = ∑
j

Δθj    j = 1，2，⋯ （6）

取纹影录像中的某一固定点作为参考坐标

系的原点，该原点在纹影图像中的像素坐标为

（x0， y0）。以来流方向建立坐标系的横轴，垂直来

流方向向上为坐标的纵轴，如图 4 所示，则每个

LED 灯在模型运动过程中在建立的参考坐标系

的坐标为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

X i = ( )x 0 - xi ′
D
D′

Y i = ( )y0 - yi ′
D
D′

（7）

则模型的质心在参考坐标系中的坐标为

X c，i = Xi ± li cos (θi ± θj) （8）

Y c，i = Y i ± li sin (θi ± θj) （9）

当质心位于该 LED 之前时，式（8）、式（9）中“±”

取负号，反之取正号。

则模型质心在时刻 tj的坐标为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

X c，j = ∑
i = 1

n X c，i

n

Y c，j = ∑
i = 1

n Y c，i

n

（10）

式中：n 为 LED 灯的个数。

由模型质心坐标可以获得模型的运动速度

和合外力

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

uj = dX c，j

dt
= ΔX c，j f

vj = dY c，j

dt
= ΔY c，j f

（11）

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

A j = m
duj

dt
= mΔuj f

N j = m
dvj

dt
= mΔvj f

（12）

式中：A 为轴向力；N 为法向力。

由模型的姿态角变化可以获得模型的角速

度、俯仰力矩

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

ωj = dθj

dt
= Δθj f 

M zj = Izz

dωj

dt
= Izz Δωj f

（13）

如此，即可获得在给定坐标系下基于纹影图

像的纵向分离过程中轨道级模型的质心运动轨

迹、俯仰角、速度、合外力（气动力）。综上所述，

基于纹影录像的图像识别轨迹捕获方法实施流

程图如图 12 所示。

在风洞动态分离试验中，一般用于获得飞行

器运动参数信息的方式有 2 种：一是摄影测量法，

二是在模型内部安装运动加速度传感器和信号

采集器。对于摄像测量法［30］，需要采用多相机或

者单相机拍摄，该方法在应用与超声速/高超声

速风洞试验中，测量难度大、设备成本高、标定复

杂且测量效率低。一是需要精心设计多相机位，

但是这往往受到风洞试验舱观察窗口及场地的

限制；二是需要在风洞试验中给运动模型进行打

光，反射足够多的光用于相机镜头捕捉；三是需

要进行复杂的坐标转换及图像处理才能得到目

标点的三维空间坐标和随时间的运动轨迹。综
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合来说，这种方法用于捕捉计算风洞动态试验中

的模型运动参数难度较大、成本过高、实施操作

复杂。对于在运动模型中安装加速度传感器及

其信号采集存储系统的测量方法，由于一般用于

动态分离或者自由飞试验的模型尺寸较小，所以

无法将该整套测量采集系统全部放置其中。尽

管模型做得足够大用于放置所需测量设备，但是

会增加试验模型重量，影响预期动态试验效果，

而且还会增加试验成本。

上述介绍的第 3 种在风洞试验中获得飞行器

运动参数信息的方式——基于纹影图像的轨迹辨

识方法，通过简单的坐标对应关系及几何关系处理

获得试验中运动模型的位移、俯仰角变化，进而获

得加速度及受力状态；操作简单方便可靠，而且处

理精度可控，理论上可以通过安装非常多的 LED
灯来达到非常高的运动参数识别精度，但是对于气

动力辨识结果（运动轨迹的二阶导数量），比较依赖

纹影图像的分辨率、采样时间间隔及滤波方法；仅

需要低成本的 LED 灯（发光二极管）便可以完成模

型运动参数识别的任务，不仅成本低，而且由于

LED 灯质量小，对多体分离运动结果影响小，可以

忽略不计，在 JF-12 复现风洞 TSTO 纵向分离动

态试验中得到了成功应用。

2　结果与讨论

2. 1　TSTO 纵向分离过程流动分析

本节给出 TSTO 纵向分离过程中试验与数

值计算结果的初步比较，包括流动特性的定性比

较以及气动力的初步定量比较，相关数值计算方

法与作者之前的工作［23-25］相同，基于重叠网格方

法的求解耦合的 Navier-Stokes 方程组与六自由

度（6-DOF）刚体动力学方程组。图 13 给出了

TSTO 纵向分离过程中典型流场变化的纹影图

片与相对应的数值纹影（|∇ρ|，ρ 为密度）结果，

图 14 给出了助推级上下表面非定常压力分布变

化试验与数值结果。纵向分离流场以Ⅰ、Ⅵ型简

单激波干扰类型，以及小间隙内的弱激波反射和

轨道级完成分离之后助推级上表面弱激波边界

层干扰为主。Ⅰ、Ⅵ型是 6 类激波干扰中强度最

弱、波系结构最简单的 2 种干扰类型［31］。

如图 13 所示，在阶段 1 和阶段 2 的大部分过

程中，轨道级在重力、负法向力作用下，两级之间

没有产生间隙以及 SBLI。在 t=-3 ms 时刻，轨

道级斜激波和助推级前缘激波发生Ⅵ型 SSI（见

图 13（a））。当两级前缘重合时（时刻 t=0 ms，见
图 13（b））时，Ⅵ型 SSI 直接转变一个较强的汇聚

激波。另外由图 14（a）所示，助推级上表面的压

力分布值十分小，因为两级之间没有发生气动干

扰只存在轨道级的尾流作用于助推级上表面。

在时刻 t=0 ms 之后，轨道级头部开始受到来流、

助推级前缘激波的干扰，这部分作用会贡献轨道

级一部分正法向力和抬头力矩。

如图 13（c）所示在助推级下方的 Ⅵ型 SSI
对助推级下表面的影响作用较小，因为轨道级

斜激波发生Ⅵ型 SSI 后的透射激波以一个非常

小的冲击角度近似“掠过”助推级的下表面。由

图 14（b）所示的压力分布曲线显示，与未受干扰

情况下相比（时刻 t=86 ms），发生在助推级下表

面附近的Ⅵ型 SSI 只引起壁面压力分布最高为

9% 的压升。此外，随着轨道级的分离，透射激波

与助推级下表面的干扰位置逐渐向上游前缘方

图  12　基于纹影录像的图像识别轨迹捕获方法流程图

Fig. 12　Flow chart of image recognition track capture 
method based on schlieren video
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向移动，于是轨道级下表面前体部分（0. 25 < x/
lb< 0. 35）压力会小幅度的升高，而后体部分

（0. 40 < x/lb < 0. 45）压力会小幅度的减小。

随着轨道级的进一步分离，当轨道级的半个

机身已经从助推级前缘分离出去时，轨道级在法

向力以及抬头力矩作用下开始飞离助推级前缘，

两级产生间隙，如图 13（c）、图 13（d）所示。助推

级前缘激波在这小间隙内发生激波反射。由于

前缘激波波前来流速度已经经历了轨道级斜激

波的减速作用，所以前缘激波的强度减弱，在间

图  14　纵向分离过程中助推级表面压力系数 Cp变化试验与数值结果

Fig. 14　Pressure coefficients on booster during LSS of experimental and numerical results

图  13　纵向分离过程中典型流场结构及其纹影图片试验与数值结果

Fig. 13　Schlieren photos and corresponding flowfield structures during LSS of experimental （upper） and numerical 
（lower） results
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隙内的激波反射强度减弱，对轨道级的干扰减

弱，并且没有在助推级上表面引起较高的压升，

如图 14（a）所示。另外，两级间隙内的流动在出

口处发生突扩膨胀，在助推级上方诱导产生压缩

激波，图 13（d）还可以观察出助推级前缘激波绕

过轨道级的衍射激波。

随着分离的继续，轨道级斜激波与助推级前

缘激波发生 I型 SSI，然后打在助推级上表面发生

激波反射，如图 13（e）所示。该激波反射强度比

较弱，并没有引起助推级上表面边界层流动分

离。之后，激波发射位置沿着助推级上表面向下

游移动随着轨道级的自由飞行，图 14（a）中助推

级上表面的压力分布变化趋势也反映了该流动

现象：随着激波反射的逼近，助推级上表面的压

力逐渐升高，当激波发射远离后又逐渐减小。最

后，助推级上表面的激波反射消失，流场中只存

在 I型 SSI和未受干扰的助推级模型。

从图 13 纵向分离过程中的试验与数值纹影

结果来看，整个分离过程试验与数值获得的两级

间波系结构是相同的，干扰位置是相近的，反映

出了 TSTO 纵向分离在 α=8. 3°条件下的主要流

动特性。数值与试验纹影图像的产生的细微差

别在于，JF-12 复现风洞高功率输出对模型的冲

击强，导致在 α = 8. 3°分离过程中助推级前缘会

有轻微的小幅度振动，使得轨道级在分离过程中

两级间隙与数值模拟（助推级模型固定无变形）

会有较小的差别，并且使得通过纹影录像的人为

观测结果与轨迹捕捉结果产生较小的“偏移”，但

是这并不影响 TSTO 纵向分离方案的原理性试

验验证结论及数值计算结果的可靠有效性。从

图 14 纵向分离过程中助推级上下表面的压力系

数分布数值与试验结果来看，助推级下表面的压

力非定常变化分布数值与试验吻合较好，而上表

面压力非定常变化在 t > 39 ms 时试验与数值计

算结果出现了偏差。从定性分析上来看，试验测

得的压力变化并未反映出轨道级激波在助推级

上表面发生激波反射并随着轨道级的运动向下

游的运动过程（见图 13（e）），而数值计算结果得

出的压力分布反映出这一流动特性，如图 14（a）
所示，x / lb > 0. 1 之后的压力极大值位置会随着

助推级上表面激波反射的位置向下游移动。尽

管如此，助推级上表面试验测量的压力与数值计

算结果仍在同一量级，具有良好的一致性。

2. 2　纵向分离动力学与运动学分析

图 15 给出了 TSTO 纵向分离过程中轨道级

的 无 量 纲 运 动 参 数 ，包 括 质 心 轨 迹（CGx/lo， 
CGy/do）、俯仰角（θ）、运动速度（uTe/lo， vTe/lo）、

角速度（ωTe）、轴向力系数（CA）、法向力（CN）、俯

图  15　纵向分离过程中的分离轨迹捕捉结果

Fig.  15　Separation trace results of LSS
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仰力矩（Cm）。由于轨迹和俯仰角可以从轨道级

模型上安装的 LED 灯通过轨迹捕捉方法直接获

取，而导数量（速度和力）则需要对原始离散数据

进行平滑滤波去除噪声后进行求导。图 15（c）中
气动力/矩系数计算公式为

CA = A
q∞ lo w o

（14）

CN = N
q∞ lo w o

（15）

Cm = M
q∞ l 2

o w o
（16）

由图 15（a）所示，轨道级在 α=8. 3°条件下的

分离过程中的俯仰角虽然在阶段 2 逐渐增大，但

是整体变化量在 3°以内，表明了轨道级在纵向分

离过程中姿态变化比较平稳。另外，在 t = 0 ms
左右时，由于轨道级头部即将穿越助推级头部，

轨道级头部开始会受到来流以及助推级前缘激

波作用，从而会产生一个抬头效应，所以俯仰力

矩会在该时刻产生一个极值（抬头力矩达到极小

值）；在 t = 35 ms 左右时，由于激波发射发生在

轨道级尾部下表面附近（见图 13（d））对轨道级产

生一个低头作用，所以轨道级的俯仰力矩在该时

刻产生另外一个极值。在轨道级将要完全分离

出去的过程中，两级小间隙内的弱激波反射作用

阻止了俯仰角速度的进一步增加，并且将轨道级

的俯仰力矩“校正”到一个非常小接近于 0 的值，

这将有利于轨道级的平稳分离以及后续入轨的

姿态调整。另外，轨道级的法向速度在正的法向

力作用下从零开始逐渐平稳的增加，而轴向速度

在 HPELS 的作用下迅速增加到一个极大值，然

后在阻力作用下缓慢减小。从轨道级的轨迹来

看，在轨道级的头部未穿越助推级前缘激波之

前，无法向位移即在阶段 1 两级无间隙产生，然后

逐渐平稳增加，轨道级从助推级上成功分离，并

且逐渐远离助推级，而轴向位移则表现出近似恒

定的速度进行分离，说明在分离过程中阻力对轨

道级的分离影响比较小。

图 16 给出 TSTO 纵向分离过程中轨道级

运动轨迹以及气动力试验捕捉与数值模拟结

果。图中，横轴自变量为轨道级的无量纲位移，

因为试验中气缸作用在轨道级上产生的推力是

无法精确确定的，所以在数值模拟中近似为给

予了轨道级一个初速度在合外力作用下进行分

离，忽略了轨道级在助推级上滑行产生的摩擦

力影响，从而初步比较在同一相对分离位置下

数值与试验轨迹捕捉结果。由图 16（a）可见，

数值计算得到的轨道级位移、俯仰角变化与试

验捕捉的结果吻合较好，并且变化趋势相同。

对于图 16（b）中轨道级气动力的数值与试验捕

获处理结果，数值与试验曲线变化趋势相近，且

处于同一量级。数值结果不包含试验中分离前

期轨道级在气缸推力变化下的作用效果，只是

给予一定的分离初速度，所以在分离的短暂前

期，轨道级的轴向力试验捕获结果与数值结果

存在合理的差异性。另外，气动力的试验结果

是基于图像识别的轨道级轨迹数据二次求导后

的滤波平滑数据，所以在变化趋势和量级上与

数值模拟结果相近，但是在体现气动力短时变

图  16　纵向分离过程中轨道级运动轨迹及气动力试验与

数值结果

Fig.  16　Trajectory and aerodynamics of orbiter during 
LSS of experimental and numerical results
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化细节与数值模拟相比存在一定的不足和差

异性。

图 17 给出了 α=8. 3°下通过黑白高速相机拍

摄的轨道级的纵向分离过程作为参考，可见轨道

级在纵向分离过程中从助推级模型上表面平稳

的分离出去。

最后将在 JF-12 复现风洞开展的 TSTO 纵

向分离测试中的壁面压力、分离轨迹及气动力数

据（见图 14、图 15）与国内外其他 TSTO 级间分

离风洞试验数据进行对比，表明不同分离方式导

致的数据变化异同点。首先与 NASA 开展的

TSTO 超声速级间分离网格测力风洞试验［32］、名

古屋大学高超声速激波风洞中 TSTO 静态气动

干扰下的飞行器迎风面与背风面上（本文中分别

为助推级下表面和上表面）的压力分布［32］数据分

布进行对比，共同点在于：背风面相比于迎风面

压力分布较小，激波边界层干扰会导致两级壁面

压力升高；不同点在于：TSTO 纵向分离试验（两

级小间隙进行分离），两级间的气动干扰弱于

TSTO 横向分离［14， 32］，所以壁面压升较小，且从

压力数据分布来看，压力分布不存在平台，所以

边界层没有发生分离。

然后与 NASA 开展的 TSTO 高超声速级间

分离网格测力风洞试验［33］、中国空气动力研究与

发展中心高超声速风洞 TSTO 级间分离轨迹捕

获试验［34］的轨道级分离运动及气动力数据进行

对比，共同点在于两级只在纵向（轴向 x 方向）产

生分离运动时，两级间干扰产生的气动力/矩系

数比较小［33］。不同点在于：TSTO 纵向分离主要

是轨道级相对于助推级存在纵向上的相对运动，

而 TSTO 横向分离主要是轨道级相对于助推级

存在横向（法向 y 方向）上的相对运动［34］；此外

TSTO 横向分离过程中存在较强的复杂气动干

扰［34］，分离过程中受到的干扰气动力/矩系数较

     图  17　高速相机拍摄的 TSTO 纵向分离过程（α = 
8. 3°）

 Fig. 17　High-speed camera photographs of LSS test at 
α = 8. 3°
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大且变化更加复杂，轨道级的俯仰角变化范围也

大，说明纵向分离过程近似于一个平动滑动分离

的过程，小间隙分离保证了较弱的气动力干扰，

使得轨道级平稳分离。

2. 3　试验特点优势与纵向分离实际可行性分析

为了体现出 JF-12 复现风洞中开展本特种分

离试验的特点与优势，表 3列出了在 JF-12复现风

洞与在常规高超声速风洞中开展类似多体分离试

验的特点、试验优势，以及二者的互补对比分析。

对在实际的空中分离中，该分离模式的可行

性、有效性进行讨论分析。本文已经通过 JF-12
复现风洞主动式动态分离试验对 37 km 高空、

Ma=7 飞行条件下的并联 TSTO 飞行器模型的

纵向分离方案进行了原理性验证，在一定程度上

已经印证了实际空中飞行条件下纵向分离应用

于并联 TSTO 飞行器的有效性，即轨道级在助推

级背面时受到负升力和重力，可以贴合分离面

（助推级上表面）进行小间隙的分离，可以有效避

免大间隙引起的两级间强气动干扰。但是还需

要考虑实际空中纵向分离中轨道级的滑动方式

以及纵向分离作为主动式分离方式的分离能源

动力的可行性。

笔者曾在文献［25］中说明了并联 TSTO 纵

向分离方案的具体实施，即轨道级腹部安装有类

似于航天飞机或者 X-37B 的轮系机构，并在轨道

级与助推级的连接位置安装有附加锁定装置，使

得在分离前两级可以保持固定形成一个组合体。

在分离起始，附加锁定装置解锁，轨道级具有纵

向运动的自由度；然后轨道级火箭发动机点火，

表  3　JF-12复现风洞与常规高超声速风洞进行多体分离试验特点以及优势互补分析

Table 3　Characteristics and complementary analysis of JF-12 duplicated flight condition shock tunnel and routine 
hypersonic wind tunnel for multi-body separation test

分类

特点

优势

互补

JF-12 复现风洞

1.  大功率反向爆轰驱动技术激波风洞，复现高超声速

飞行条件：飞行马赫数 5~9，飞行高度 25~50 km
2.  试验气流总温高

3.  激波风洞有效试验时间短（百毫秒量级）

4.  喷管出口直径 2. 5 m，试验段直径 3. 5 m，试验段尺

寸大

5.  航天飞行器气动力/热、气动布局、级间分离特性、

喷流控制，以及吸气式发动机特性试验研究

1.  在模拟参数相似性方面优于常规高超声速风洞，复

现气流总温和总压，产生纯净试验气体，实现从“模

拟”到“复现”飞行条件的跨越，更加有利于多体分离

试验

2.  试验气流总温高，能够模拟更高马赫数范围的试验

气流焓值，包含多体分离过程中复杂气动干扰中的

高温真实气体效应

3.  大试验段尺度，有利于进行大尺寸/全尺寸飞行器

部件（多体）分离试验

1．JF-12 复现风洞有效试验时间尽管长达 130 ms，但是开展主动式多体动态分离试验难度很大，多体分离特征可以与在常规

高超风洞开展的长试验时间的试验结果进行对比互补

2．JF-12 复现风洞，冲击大，多种振动信号与气动信号耦合，惯性振动信号与试验时间同量级。尤其是在多体动态分离过程

中，测得非定常气动力信号可以与在常规高超风洞中 CTS 测得的气动力进行对比，助力攻关激波风洞非定常气动力测量与

处理技术难题

3．JF-12 复现风洞试验气流总温高，可以揭示高超声速多体分离过程中的高温真实气体效应，试验结果与常规高超风洞试验

结果对比，可以获得真实气体效应对多体分离气动载荷的具体影响，有利于揭示关键技术设计缺陷，提出改进依据和数据，

规避飞行试验事故

4．常规高超风洞 CTS 多体分离试验本质上属于准定常静态试验，无法复现复杂气动干扰与多体运动耦合效应，并且试验存在

模型支撑干扰影响。JF-12 复现风洞动态分离试验与 CTS 分离试验对比，可以体现多体运动耦合效应的影响，并对模型支

撑干扰影响进行校正

5．常规高超风洞有效试验时间长，可以进行轻/重模型的多体自由飞分离试验；而激波风洞有效试验时间短，在进行多体自由

飞分离试验时，一般要求模型质量较轻，轻/重模型在两种风洞中的分离结果可以进行融合对比

常规高超声速风洞

1.  分为连续式和间歇式两种，且以吹-吸式较为多见，试验来流马赫数

5~10
2.  试验气流总温较低

3.  有效试验时间长（可达分钟量级）

4.  容易集成多项多体分离试验技术，比如网格测力、CTS
5.  航天飞行器气动力/热、气动布局、级间分离特性、喷流控制，以及吸

气式发动机特性试验研究

1.  有效试验时间长：可以在一次吹风试验车次中，进行网格测力试验

获得飞行器多个相对位置下的气动力/热数据与流场图像；或者采

用 CTS 系统获得多体分离过程中的实时轨迹、气动力解算信息

2.  采用 CTS 系统进行分离试验，可以对模型进行反复使用，无模型损

坏成本问题，且不需要像投放分离试验要求动力相似

3.  在较长的有效试验时间范围内，完成操作比较复杂的自由飞多体动态

分离试验较为容易，且适用于重模型进行投放/弹射分离试验
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在负升力、重力及火箭发动机推力作用下，轨道

级沿着助推级上表面以小间隙进行纵向分离。

由于分离高度在 37 km 高空，来流动压低，对轨道

级的空气阻力小（图 15（b）可以反映出气动阻力

对轨道级飞行器的减速效果较小，相比于火箭发

动机推力的持续作用下，可以忽略不计）。当轨

道级脱离助推级上表面时，轮系机构收回到轨道

级腹部舱体。另外由于纵向分离为小间隙分离

方式，两级间为弱气动干扰，两级表面气动热载

荷相比于横向分离（大间隙分离存在强气动干

扰）并不严峻，飞行器结构在分离过程中更容易

“存活”。

接下来根据纵向分离动态试验数据对实际空

中分离时火箭发动机动力大小及可行性进行简要

评估。根据此次试验数据，轨道级从起始位置开始

到分离结束平均速度取整大约为 10 m·s-1， 分离

时间取整大约为 100 ms。根据相似分析理论，若

将本 TSTO试验模型对标德国桑格尔 TSTO飞行

器［35］，缩比为 1∶80，在实际分离过程中纵向分离过

程中轨道级的平均分离速度也为 10 m·s-1， 分离

时间大约为 8 s，加速度为 1. 25 m·s-2，桑格尔轨

道级总质量为 87 t。在理想情况下，完成纵向分

离需要的火箭发动机动力为  F=msus/ts = （87×
103×10/8 ）N= 108 kN，其中，F 为推力，ms为轨

道级总质量，us为轨道级的平均分离速度，ts为分

离时间。而桑格尔轨道级发动机为火箭发动机，

能够使轨道级达到的最大加速度为 3. 5g，满足加

速度需求；且轨道级配备的主动力为一台液氧液

氢火箭发动机，可以提供 1 500 kN 的推力，2 台轨

道机动液氧液氢发动机，每台可以提供 50 kN 的

推力［35］。所以根据桑格尔 TSTO 动力配置方案，

应该可以满足 TSTO 纵向分离的动力需要。

3　结 论

研究发展了激波风洞高速主动特种分离试

验方法，并针对两级入轨飞行器的高速安全级

间分离问题开展了试验应用研究。针对主动分

离方式，提出了一种应用于激波风洞主动分离

试验的高速气动发射系统，使得模型在激波风

洞 ms 量级的有效试验时间内完成主动分离。

针对分离过程中的动态气动力评估问题，发展

了一种基于纹影图像的非接触式分离运动轨迹

捕捉方法和动态气动力辨识技术，可获得分离

过程中模型的运动轨迹以及气动力性能参数。

新的主动高速分离试验技术的发展使得高超声

速多体主动式动态分离试验可在短试验时间的

脉 冲 风 洞 中 成 功 开 展 并 测 得 有 效 动 态 试 验

数据。

针对水平起降并联式 TSTO 飞行器模型，采

用发展的激波风洞分离试验技术，在 JF-12 复现

风洞成功开展了基于纵向分离方案的动态级间

分离试验。试验验证了新型动态分离技术方法

可行性和有效性的同时，首次通过风洞试验对并

联 TSTO 飞行器纵向分离方案的原理性进行了

验证，并与数值计算结果进行了初步对比。试验

结果表明：零间隙或者小间隙特征的纵向分离，

在流场中存在简单且较弱的 I、VI 型激波干扰，同

时存在短时间的弱激波/边界层干扰（无流动分

离），轨道级分离后，在助推级上表面发生激波反

射。壁面压力分布变化表明纵向分离过程中两

级气动干扰强度弱，且轨道级的分离运动十分平

稳，两级无再附碰撞，实现安全分离。
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Test technology of longitudinal stage separation for 
two-stage-to-orbit vehicle in shock tunnel

WANG Yue1，2， WANG Yunpeng1，2，*， JIANG Zonglin1，2
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Abstract：The multi-body separation problem in hypersonic flow is a key technical issue in the research and develop⁃

ment of aerospace multibody vehicles.  Due to the complexity of high-speed flow during separation， the wind tunnel 

test study is extremely challenging， particularly the shock tunnel separation test.  The test flow of the shock tunnel has 

the characteristics of high flow speed and high enthalpy， which can simulate the flow characteristics with gas effect at 

high temperature and duplicate the reliable aerodynamic and thermal characteristics of hypersonic multibody separa⁃

tion.  However， its effective test time is short in order of milliseconds； therefore it is difficult to conduct dynamic tests of 

separation.  In this study， a High-speed Pneumatic Ejection to Launch vehicle model System （HPELS） applied to the 

shock tunnel is proposed， which enables the model to actively complete the separation within the short test time.  The 

precise time calibration and timing control methods of HPELS delay time and separation time are introduced in detail.  

For the high-performance evaluation of the separation trajectory and aerodynamic parameters during separation， a 

non-contact separation motion trajectory capture and aerodynamic parameter measurement technology based on 

schlieren images is developed.  The safety stage separation of Two Stages to Orbit （TSTO） vehicle is a typical high-

speed separation problem.  In view of the longitudinal separation scheme and parallel-staged TSTO vehicle proposed 

by the author， the effectiveness of the application of the high-speed dynamic multi-body separation test technology is 

verified in the JF-12 duplicated flight conditions shock tunnel.  Meanwhile， the principle of the parallel-staged TSTO 

safety longitudinal stage separation scheme is verified in the shock tunnel for the first time.  Comparison of the experi⁃

mental results with the numerical results shows good agreement.

Keywords： two stages to orbit (TSTO)； multi-body separation； hypersonic； stage separation； trajectory capture；

shock tunnel
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