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摘 � � � 要: 进行了高超声速飞行器多体系统分离过程中存在的气动力干扰试验研究. 试验模型是某构型

的可重复使用航天飞行器,由助推器以及再入体两部分组成.研究在 FL�31 风洞中进行,试验马赫数为 Ma=

6. 97. 试验结果表明:分离过程中助推器和再入体之间存在复杂的激波干扰现象, 多体系统分离过程中的气

动干扰本质上是激波干扰引发的.
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Abstract: Invest ig ation on aer odynamic interference during stag e separ at ion o f a hyper�
sonic multi�body sy stem w as conducted in this paper. A typical r eusable space vehicle w as

applied in this research, w hich is composed of a booster and a reentry part . T he test w as

conducted in FL�31 w ind tunnel w ith M ach number of 6. 97. T he r esults show that , compli�
cated shock w ave interfer ence ex ists in the mult i�body system and this aerodynam ic interfer�
ence during stage separat ion is essent ially induced by shock w ave interference.
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� � 多体干扰与分离动力学是亚轨道飞行器、重

复使用跨大气层飞行器和通用再入飞行器研制中

的一个关键技术问题, 关系到演示验证能否

成功[ 1�7] .

在飞行演示验证的分离起始段及分离过程

中,存在严重的激波/激波、激波/边界层、激波/旋

涡等强干扰问题, 将直接影响飞行试验平台和演

示验证样机的气动特性. 如果设计不合理,很可能

导致飞行试验平台和演示验证样机的分离失败,

甚至会发生相互碰撞等严重后果 [ 8�11] . 本研究在

FL�31高超声速风洞建立了多体干扰与分离试验
技术,同时对多体干扰与分离时的气动力问题作

了适当研究.试验结果表明:研究制定的多体干扰

与分离试验技术方案合理,得到的气动力规律明

显,结果显示在分离过程当中分离体之间存在明

显的激波干扰现象.



� 第 4 期 王元靖等: 高超声速多体干扰与分离试验

1 � 试验设备和模型

1. 1 � 风 � 洞

研究在 FL�31风洞中进行, 该风洞是一座直
径为 0. 5m 的常规高超声速风洞.针对该研究发

展的试验技术具有上投放机构和下投放的五自由

度机构两套模型支撑机构. 上投放机构具有 1个

自由度 �. 五自由度运行参数范围为: 攻角 �=

5�~ 50�, 侧滑角 �= - 12�~ 12�, 滚转角  =

- 180�~ 180�, 轴向 X = - 0. 30 ~ 0. 30 m, 法向

Y= - 0. 8~ 0. 09m.

1. 2 � 模 � 型

试验模型由再入体模型与助推器模型组成.

模型在风洞中的安装示意图见图 1.

图 1 � 模型在风洞中的安装示意图

F ig. 1� Installation o f the model in the wind tunnel

如图 1中所示,采用尾支撑方式安装于上投

放机构上的模型称之为助推器模型, 采用尾支撑

方式安装在下投放的五自由度机构上的旋成体模

型称为再入体模型.

试验时模型均采用倒装的形式,坐标系的确

定规则如下:坐标原点位于助推器模型头尖部, X

轴沿助推器轴向向前为正, Y 轴为垂直于X 轴竖

直向下为正,文中给定的法向距离 Y 指的是再入

体模型的轴线与助推器轴线之间的距离.

1. 3 � 天平及采集设备

研究利用 5N6�22C 六分量水冷天平和 5N6�
14B六分量中温天平分别测量助推器模型和再入

体模型上的气动力, 两台天平的设计载荷及静校

结果分别见表 1和表 2.

试验时使用应变式压力传感器测量风洞前室

总压,电压信号经 PREST ON 检测系统采样、放

大与模数转换,最终经计算机处理,实时提供试验

数据.

表 1 � 5N6�22C天平设计指标

Table 1� Performance of the 5N6�22C gauge balance

项目 设计载荷 校准载荷

力 F Y / N 500 500

力矩 MZ / ( N  m) 20 24

力 FX / N 100 120

力矩 M X / ( N  m) 4 4

力 FZ / N 300 320

力矩 M Y / ( N  m) 10 12

表 2 � 5N6�14B天平设计指标

Table 2� Performance of the 5N6�14B gauge balance

项目 设计载荷 校准载荷

力 F Y / N 80 80

力矩 MZ / ( N  m) 3 3. 2

力 FX / N 25 30

力矩 M X / ( N  m) 0. 5 0. 6

力 FZ / N 20 24

力矩 M Y / ( N  m) 1 1. 2

1. 4 � 网格测力点的分布

助推器模型的位置和姿态在试验过程中是固

定的,因此以助推器模型作为基准确定再入体模

型的相对位置.确定助推器模型与再入体模型的

初始相对位置作为网格测力的起始点. 结合数值

模拟得到的多体系统激波分布, 确定再入体模型

从初始位置沿 X 轴向前运动直到离开助推器头

激波干扰区的距离, 在这段距离上等距分布网格

测力点.

图 2给出了网格测力点的分布示意图.

1. 5 � 试验条件

试验过程中助推器模型保持攻角 �1 = 0�, 再

入体模型攻角 �2 = 0�, 2�.基于助推器平均气动弦

长的雷诺数为 5. 4 ! 106 ,基于再入体最大直径的

雷诺数为 6 ! 105 .试验马赫数为 Ma= 6. 97.
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图 2� 测力网格点的分布示意图

Fig . 2 � Sketch of t he distr ibution of the gr id

2 � 试验结果与分析

2. 1 � 自由流试验结果

为了分析多体系统分离过程中助推器与再入

体之间的相互干扰, 首先分别进行了助推器和再

入体在无干扰时的气动特性研究.

图 3和图 4分别给出了助推器和再入体的自

由流试验结果(图中 Cm1 , Cn1代表助推器的俯仰力

图 3� 助推器模型在自由流中的气动特性

F ig. 3� Aerodynamics char acter istics of the

booster in free stream

图 4� 再入体模型在自由流中的气动特性

F ig. 4� Aerodynamics char acter istics of the

r eentr y part in f ree stream

矩和法向力, Cm2 , Cn2代表再入体的俯仰力矩和法

向力,以下同) .考虑到鸭翼的影响,本研究所用再

入体模型气动特性与对比模型(带鸭翼)的自由流

试验规律基本一致; 再入体模型的法向力和俯仰

力矩系数基本呈线性变化, 在小迎角 ∀ 2�范围内

对称性较好,同时结果表明了本研究试验数据的

合理性.

2. 2 � 多体分离过程中的相互干扰

图 5给出了再入体模型攻角 �2 = 0�时, 位于

不同法向分离位置时对分离体系统气动特性的

影响.

图中所示 Y = 54. 55mm 处分离时的结果显

示,当再入体处在助推器头部激波区域内( X =

0mm附近) ,受到的气动干扰较小,当再入体穿越

过助推器头部激波时,受到的气动干扰急剧增大,

在 X= 80mm 附近, 对俯仰力矩的干扰达到最大,

随着 X 的进一步增大,再入体的受到的气动干扰

逐渐减小.

图 5� 法向分离位置对分离体俯仰特性的

影响(�2= 0�)

Fig . 5 � Effect of normal distance between the

� system on the pitch moment of

the system (�2= 0�)
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图 6显示了分离过程中再入体受到的气动干

扰变化情况.由图可知, X = 0mm 时再入体模型

位于助推器模型的头激波后均匀流场, 气动特性

与自由流中气动特性接近.

图 6 � 再入体分离过程中的干扰( Y= 54. 55 mm)

F ig. 6� Shock w ave dist urbance during the st age

separation ( Y= 54. 55mm)

随着 X 的逐渐增大, 再入体逐步穿越助推器

头激波. X # 80mm 以前,激波干扰主要发生在再
入体的前部,使再入体压心前移,导致抬头力矩增

加;随着再入体继续前移,激波干扰主要发生在再

入体后段(如 X= 232mm 处) ,压心后移使得低头

力矩开始逐步增加.

而再入体位于 Y= 91. 82mm 时,在整个分离

区域内, 再入体均受到头部激波的干扰, 因此在

X= 0mm 处,再入体即受到明显的激波干扰产生

较大的抬头力矩, 随着 X 增大逐步产生低头力

矩.但与再入体位于 Y= 54. 55mm 处相比, 此时

再入体与助推器之间的气动干扰较弱.

多体系统在分离过程中的姿态角是不断变化

的,因此研究了再入体模型不同攻角分离时对系

统气动特性的影响规律.

图 7给出的是再入体位于 Y = 91. 82mm 处

时攻角改变对于分离体系统俯仰力矩的影响. 由

图可知,攻角 �2 = - 2�, 0�, 2�时引发的气动特性
变化规律相同, 但是 �= 2�时俯仰力矩的变化较其
他两个攻角下的变化平缓,此时无论是助推器还

是再入体的俯仰力矩的变向均推迟. 比如 �= 2�

时,再入体俯仰力矩变向位置推迟到了 X = 88

mm 处, 且最大低头力矩推迟到了 X = 184 mm

处.这主要是因为攻角和激波对压心位置的综合

影响所致.

上述内容主要论述了分离过程对再入体模型

气动特性的影响, 但是不可忽视分离过程对助推

器模型的影响,因为两者之间的相对运动会直接

影响分离的安全性.

图 7 � 再入体攻角对分离体分离特性的

影响( Y= 91. 82 mm)

F ig . 7� Effect induced by the ang les of attack of the

reentry pa rt on the separ ation characterist ics

of t he mult i�body system ( Y= 91. 82 mm)

如图 8给出了分离过程中对再入体和助推器

模型法向力的影响. 由图可知,分离过程中两者的

法向力方向相反,有利于安全分离,但结合图 5和

图 7中分离对俯仰力矩的影响曲线可知,存在俯

仰力矩方向相同的情况, 可能不利于安全分离.目

前采用的定常试验方法尚不能准确评估分离过程

的安全性,需要进一步发展动态试验模拟技术.

通过上述分析可知, 高超声速下多体干扰与

分离的实质是激波干扰. 分离时,再入体头部激波

与助推器头部激波相交以及再入体穿越头部激波

时受到的不断变化的激波干扰是造成多体干扰的

原因所在.
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图 8� 分离位置对多体分离系统法向力的影响

F ig . 8 � Effect o f the normal distance betw een the

tw o parts on normal fo rce of the multi�body

3 � 结 � 论

通过以上分析, 可以认为:

1) 多体系统分离过程中的气动干扰本质上

是激波干扰引发的. 特别是助推器头激波对于再

入体分离过程中的气动特性影响剧烈, 主要体现

在对再入体俯仰特性的影响.

2) 多体系统的相互干扰受到法向分离位置

以及再入体分离攻角的较大影响, 这种影响与系

统的分离安全性直接相关.
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