
书书书

第３６卷 第２期 国　防　科　技　大　学　学　报 Ｖｏｌ．３６Ｎｏ．２
２０１４年４月 ＪＯＵＲＮＡＬＯＦＮＡＴＩＯＮＡＬＵＮＩＶＥＲＳＩＴＹＯＦＤＥＦＥＮＳＥＴＥＣＨＮＯＬＯＧＹ Ａｐｒ．２０１４

ｄｏｉ：１０．１１８８７／ｊ．ｃｎ．２０１４０２００２ ｈｔｔｐ：／／ｊｏｕｒｎａｌ．ｎｕｄｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

运载火箭芯级与助推级分离的数值模拟
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摘　要：采用动态重叠网格方法和双欧法，耦合求解非定常流动控制ＮＳ方程和６ＤＯＦ运动方程，数值模
拟运载火箭助推级和芯级的自由分离过程和附加外力作用下的强迫分离过程，并对芯级、助推级分离的主要

影响因素进行分析。数值结果与试验结果吻合，表明动态重叠网格方法能正确预测火箭芯级与助推级间复

杂的流动现象。根据数值模拟结果，给出助推级在不同分离工况下的分离参数及分离规律。
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　　运载火箭利用洲际弹道导弹通过纵向加级串
联或横向并联形成多级运载火箭，用来发射人造卫

星、飞船、航天站、空间探测器等各种航天器，把航

天器送入预定的轨道。根据级数不同，运载火箭可

分为单级火箭和多级火箭。其中，多级火箭的连接

形式有串联式、并联式和混合式三种方案［１］。

并联式运载火箭的助推级可以增加火箭的有

效负载能力。但是，如何保证运载火箭芯级和助

推级的安全分离则成为运载火箭研制的关键技术

之一。在运载火箭飞行过程中，存在火箭芯级和

助推级的相对运动，并且在运动过程中不可避免

地存在芯级和助推级的干扰与分离现象。这就需

要对火箭芯级和助推级的分离过程、助推级在分

离过程中受到的气动力及助推级的分离轨迹进行

详细的预示和分析［２－３］。

本文以ＫＳＲ－Ⅲ运载火箭为计算模型，首先
分析芯级、助推级分离的主要影响因素；其次，采

用动态重叠网格方法和适应姿态角解算的双欧

法，耦合求解非定常流动控制ＮＳ方程和６ＤＯＦ运
动方程，求解火箭助推级和芯级的分离过程，分别

计算火箭助推级和芯级自由分离过程和附加外力

分离过程，给出助推级在不同分离工况下的分离

参数及分离规律。

１　数值方法

１．１　控制方程

飞行器做非定常运动时，曲线坐标系下无量

纲可压缩ＮＳ控制方程为：
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其中ｔ为时间，Ｊ为雅克比矩阵行列式，Ｑ为
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守恒变量，Ｆ
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为^无粘通量，Ｆ
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ｖ^，Ｈ
　

ｖ^为黏性

通量，ξ，η，ζ为曲线坐标系。
当网格运动时，雅克比矩阵也随时间变化，则

需要考虑雅克比矩阵的变化率，守恒方程（１）经
空间各种格式离散后，可写成如下半离散形式：

Ｊ－１Ｑ
ｔ
＋ＱＪ

－１

ｔ
＋Ｒ（Ｑ）＝０ （２）

式（２）采用双时间步方法进行离散，具体离
散方法参考文献［４］。

１．２　６ＤＯＦ运动方程

飞行器作为刚体在空中的运动，一般有６个
自由度，相应的有６个动力学方程，其中３个描述
质心的运动，３个描述飞行器绕质心的转动。另
外，还有６个运动学方程，描述飞行器在空间的位
置和姿态的变化。

惯性坐标系中质心动力学方程为：
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其中Ｐ为推力、弹射力等飞行器所受合外力的３
个分量，Ｆ为飞行器受到的气动力的３个分量，ｇ
为飞行器的重力加速度，一般为ｙ轴负方向。

惯性坐标系质心运动学方程为：

ｄｘｉ
ｄｔ
ｄｙｉ
ｄｔ
ｄｚｉ
ｄ















ｔ

＝
Ｖｘ，ｉ
Ｖｙ，ｉ
Ｖｚ，









ｉ

（４）

体轴坐标系中，飞行器绕质心转动的动力学

方程为：

ｄＨｂ
ｄｔ＋ωｂ×Ｈｂ＝Ｍｂ （５）

其中Ｈｂ＝Ｉｂωｂ为体轴坐标系中的角动量，Ｉｂ为
体轴坐标系中的惯性矩阵，ωｂ为体轴坐标系中的
角速度矢量。

采用欧拉角表示的飞行器绕质心转动的运动

学方程为：
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本文采用四阶ＲｕｎｇｅｒＫｕｔｔａ方法［５］积分求解

上述公式，采用双欧法［６］进行飞行器姿态角的解

算，从而得到飞行器下一时刻３个方向位移和３
个方向姿态角。

１．３　动态重叠网格技术

采用重叠网格方法求解多体运动等位置或形

状随时间变化的问题时，需要在每一时间步内进行

网格的重叠。当网格量比较大时，重叠网格的洞映

射过程和洞边界优化过程中的反复找点均需耗费

较多的时间。为提高重叠网格在每一时间步的重

叠效率，本文采用重叠网格的动态重叠方法，该方

法只在初始时刻进行一次洞映射，在每一时间步，

通过初始洞边界的动态调整完成挖洞过程，而在找

点过程中则利用上一时间步的找点信息，可以快速

找到插值点的贡献单元，从而可以大幅度节省网格

重叠的时间，具体重叠方法见文献［７－８］。

ｔｎ＋１＝ｔｎ＋Δｔ
图１　运载火箭芯级、助推级分离过程求解示意图
Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｃｅｎｔｒａｌ

ｓｔａｇｅａｎｄｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｏｆａｃａｒｒｉｅｒｒｏｃｋｅｔ

２　计算结果及分析

２．１　方法验证

通过数值模拟 ＴｉｔａｎＩＶ［９］大型运载火箭的超
音速绕流验证本文提出的重叠网格方法对运载火

箭的适用性。计算条件为：Ｍ∞ ＝１．６，ＲｅＬ＝１．１×
１０７（基于芯级直径），α＝０°。ＴｉｔａｎＩＶ运载火箭外
形尺寸见图 ２，采用 ｖｏｌｕｍｅｍｅｔｈｏｄ［７］和 ｖｅｒｔｅｘ
ｍｅｔｈｏｄ［７］优化方法进行洞面优化的重叠网格见
图３。

图２　ＴｉｔａｎＩＶ运载火箭外形尺寸图
Ｆｉｇ．２　ＯｕｔｌｉｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄｒａｗｉｎｇｏｆｔｈｅＴｉｔａｎＩＶ

ｃａｒｒｉｅｒｒｏｃｋｅｔ

图４给出火箭芯级和助推级对称流场等马赫
线图，图５给出了两种优化方法计算 ＴｉｔａｎＩＶ芯

·８·
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图３　ＴｉｔａｎＩＶ运载火箭芯级和助推级重叠网格图
Ｆｉｇ．３　Ｏｖｅｒｓｅｔｇｒｉｄｓｏｆｃｅｎｔｒａｌａｎｄｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｓｏｆｔｈｅ

ＴｉｔａｎＩＶｃａｒｒｉｅｒｒｏｃｋｅｔ

级中心线上的压力分布与实验值的比较，其中

Ｐｒｅｆ为来流压强。由图５可以看出，计算结果与
实验值吻合得很好。因为在风洞实验中，芯级与

助推级间存在连接机构，导致实验的峰值点略高。

本算例表明，本文采用的重叠网格方法适用

于运载火箭流场的数值模拟。

图４　ＴｉｔａｎＩＶ运载火箭对称面流场等马赫线图
Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈｃｏｎｔｏｕｒｐｌｏｔｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｎｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ｐｌａｎｅｏｆｔｈｅＴｉｔａｎＩＶｃａｒｒｉｅｒｒｏｃｋｅｔ

图５　ＴｉｔａｎＩＶ运载火箭芯级中心线压力分布
Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅｏｎｔｈｅ

ｃｅｎｔｅｒｓｔａｇｅｏｆｔｈｅＴｉｔａｎＩＶｃａｒｒｉｅｒｒｏｃｋｅｔ

２．２　ＫＳＲⅢ运载火箭芯级、助推级分离的主要
影响因素分析

　　ＫＳＲⅢ［１０］运载火箭的外形和尺寸见图 ６。
分离初始时刻，火箭攻角０°，侧滑角０°。所以助
推级姿态主要由助推级和芯级之间的距离 Δｒ和
助推级相对于芯级的转角 θ决定，距离和转角的

定义见图７，具体计算状态参数见表１。

图６　ＫＳＲⅢ运载火箭模型图和尺寸图
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｍｏｄｅｌａｎｄｏｕｔｌｉｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄｒａｗｉｎｇｓｏｆ

ＫＳＲⅢ ｃａｒｒｉｅｒｒｏｃｋｅｔ

图７　ＫＳＲⅢ助推级姿态参数及计算坐标的定义
Ｆｉｇ．７　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｇｅｓｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｆｏｒｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｏｆｔｈｅＫＳＲⅢ ｒｏｃｋｅｔ

表１　计算状态参数
Ｔａｂ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｏｍｐｕｔｉｎｇｓｔａｔｕｓ

Ｍａ Ｒｅ 分离距离Δｒ／ｍ 分离转角θ／（°）

２．０ ９．００４７×１０６
０．２０．３０．４０．５０．６
０．７０．９１．１１．３１．５

－６－４－２　０
２　 ４　 ６

　　运载火箭实际飞行中，芯级和助推级底部存
在尾喷管。在芯级和助推级分离时，助推级尾喷

管燃料已经消耗完毕，所以，助推级尾部不存在喷

流，而芯级尾喷管燃料仍在燃烧，所以芯级尾部存

在喷流。芯级和助推级重叠网格及底部边界条件

见图８。芯级底部喷流条件的流动参量值由燃烧
室条件给出［１１］，采用冷却气体假设，喷口处的流

动马赫数Ｍａｅｘｉｔ＝２．８６，
ρ
ρｉｎｆ
＝ＰＰｉｎｆ

＝１．０８４。

图８　ＫＳＲⅢ芯级、助推级重叠网格及底部边界条件图
Ｆｉｇ．８　Ｇｒｉｄｓａｎｄｂｏｔｔｏｍｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆ

ｔｈｅＫＳＲⅢ ｒｏｃｋｅｔ

图９给出初始时刻ＫＳＲⅢ运载火箭芯级、助

·９·
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推级对称面和壁面的压力云图，从图中可以清晰

地看到激波、膨胀波、喷流等基本流动特征。超音

速气流受到芯级头部阻滞形成弓形激波，在芯级

头部和柱体结合处减压增速形成膨胀波；气流进

一步受到助推级头部阻滞作用，在助推级头部形

成弓形激波，使得助推级头部形成对称的局部高

压区，在助推级头部和柱体结合处，气流减压增速

形成新的膨胀波。助推级头部激波和柱体部膨胀

波在芯级和助推级间发生波的入射和反射现象。

芯级底部因为喷流形成膨胀波，流动从芯级和助

推级间的缝隙流出后，在芯级底部和助推级底部

各形成一道膨胀波，且芯级膨胀波直接入射到助

推级壁面上，这三道膨胀波在芯级和助推级底部

发生复杂的膨胀波－膨胀波干扰现象。

图９　ＫＳＲⅢ芯级、助推级初始时刻Δｒ＝０．２ｍ
对称面和壁面压力分布图

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅｓｙｍｍｅｔｒｉｃｐｌａｎｅｗｈｅｒｅ
Δｒ＝０．２ｍａｎｄｗａｌｌｐｌａｎｅｆｏｒｃｅｎｔｒａｌａｎｄｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｓｏｆ

ｔｈｅＫＳＲⅢ ｒｏｃｋｅｔａｔｔｈｅｂｅｇｉｎｎｉｎｇ

图１０为助推级无量纲力系数、无量纲力矩系
数随距离的变化曲线图，轴向力系数 Ｃｘ几乎不
变，法向力系数Ｃｚ有较小幅度增加，力矩系数Ｍｙ
逐渐减小，且力矩系数由正值减小为负值。这是

因为随着距离的增大，助推级头部激波和柱体连

接处膨胀波的入射和反射现象逐渐减弱，且激波

和膨胀波的强度逐渐降低，芯级底部喷流形成的

膨胀波和底部区域的膨胀波间的干扰逐渐减弱，

上述波与波之间的复杂干扰引起助推级壁面压力

分布发生变化，从而导致助推级力系数、力矩系数

发生变化。

图１１为助推级无量纲力系数、无量纲力矩系
数随助推级分离转角的变化曲线，随着助推级转角

由－６°增加到６°，轴向力系数Ｃｘ几乎不变，法向力
系数Ｃｚ由负值增加到正值，力矩系数Ｍｙ由负值增
加到正值。这是因为助推级转角的存在使得助推

图１０　助推级力、力矩随距离的变化曲线（θ＝０°）
Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｕｍｓｆｏｒｔｈｅ
ｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｔａｎｃｅｓ（θ＝０°）

图１１　助推级力、力矩随转角的变化曲线（Δｒ＝０．７ｍ）
Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｕｍｓｆｏｒｔｈｅ
ｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｓｅａｎｇｌｅｓ（Δｒ＝０．７ｍ）

级两边流动呈现非对称性，从而导致助推级两边压

力分布呈现非对称性。当助推级转角为负时，助推

级头部高压区在远离芯级一面，芯级底部和助推级

底部距离较远，膨胀波之间的干扰较弱，从而产生

较大的负向力矩，不利于助推级的分离；当助推级

转角为正时，助推级头部高压区在靠近芯级一面，

芯级底部和助推级底部距离较近，底部膨胀波之间

的干扰较强，从而产生较大的正向力矩，有利于助

推级的分离，具体流场结构见图１２。

２．３　ＫＳＲⅢ运载火箭芯级、助推级分离

本节通过耦合求解非定常 ＮＳ方程和６ＤＯＦ
运动方程，数值模拟 ＫＳＲⅢ运载火箭芯级、助推
级自由分离过程和附加外力分离过程。在自由分

离过程中，助推级只受气动力和自身重力作用。

助推级的物理特性参数见表２，计算状态初
始参数见表３。初始时刻助推级 ｘ，ｙ，ｚ３个方向

·０１·
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图１２　助推级不同转角对称面压力等值线图（Δｒ＝０．７ｍ）
Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｍａｐｓｆｏｒｔｈｅｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｓｅａｎｇｌｅｓ（Δｒ＝０．７ｍ）

姿态角均为０°、３个方向速度和加速度也均为０。
计算时间步长Δｔ＝０．００５ｓ。

由２．２节可知，除助推级自身重力外，影响助
推级分离有以下两个因素：１）助推级头部产生的
弓形激波，该弓形激波先入射到芯级表面，然后在

芯级表面发生反射，反射波重新入射到助推级表

面，导致助推级靠近芯级一侧压力增大，从而增加

助推级的轴向力和法向力，并产生正的偏航力矩；

２）芯级底部产生的膨胀波，膨胀波作用到助推级
靠近芯级一侧靠下部分壁面上，从而产生负的偏

航力矩。助推级在自身重力和上述激波、膨胀波

的作用下开始分离，具体分离过程见图１３。

表２　助推级物理特性参数
Ｔａｂ．２　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅ

质量

ｋｇ
Ｉｘｘ
ｋｇ·ｍ２

Ｉｙｙ
ｋｇ·ｍ２

Ｉｚｚ
ｋｇ·ｍ２

质心

ｍ
Ｌｒｅｆ
ｍ

Ｓｒｅｆ
ｍ２

２０００ ７９６．２９ １３３８０．８６ １３３８０．８６０，０，０１．００．７８５４

表３　计算状态参数
Ｔａｂ．３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｏｍｐｕｔｉｎｇｓｔａｔｕｓ

Ｍａ Ｒｅ
攻角

（°）
侧滑角

（°）
弹道倾

角（°）
ｇ

（ｍ／ｓ２）

１．７ １．４３１×１０７ ０ ０ ９０ ９．８

　　由图１３可以看出，运载火箭芯级、助推级自
由分离时，存在分离初期分离过程太慢和分离后

芯级、助推级间距离很近两个问题，为解决这两个

问题从而保证火箭芯级和助推级安全分离，通常

在助推级分离初期施加一定大小的外力，如图１４
所示，在助推级前端和尾部施加外力Ｆ１和Ｆ２，从
而加快助推级在初始时刻的分离。本文通过在助

推级质心上施加不同的外力和外力矩替代图１４
所示外力Ｆ１和Ｆ２的作用，模拟ＫＳＲⅢ运载火箭
芯级、助推级在外力作用下的分离过程。在计算

中施加ｚ向力系数Ｃｚ＝０．６和ｙ向力矩系数Ｍｙ＝

２．９，且均为无量纲值。外力和外力矩的作用时间
段为０．０５ｓ。

（ａ）ｔ＝０ｓ　　　　　　　（ｂ）ｔ＝０．１ｓ

（ｃ）ｔ＝０．２ｓ　　　　　　　（ｄ）ｔ＝０．３ｓ

（ｅ）ｔ＝０．４ｓ　　　　　　　（ｆ）ｔ＝０．５ｓ
图１３　ＫＳＲⅢ助推级在不同时刻位置及对称面压力图
Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｏｆｔｈｅ
ＫＳＲⅢ ｒｏｃｋｅｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｌａｃｅｓａｎｄｔｉｍｅｓ

图１４　ＫＳＲⅢ助推级施加外力示意图
Ｆｉｇ．１４　Ｔｈｅｅｊｅｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｏｆ

ｔｈｅＫＳＲⅢ ｒｏｃｋｅｔ

图１５给出助推级在外力作用下不同时刻位
置及不同位置处对称面压力分布图，图１６给出助
推级分离示意图。由图可以看出，在外力作用下，

火箭助推级和芯级可以安全分离，且在分离的各

个时刻，芯级底部喷流形成的膨胀波和芯级、助推

级底部膨胀波发生复杂的膨胀波 －膨胀波干扰，
随着助推级和芯级的分离，干扰逐渐减弱，芯级与

助推级安全分离。

３　结论

本文首先通过ＴｉｔａｎＩＶ运载火箭算例验证数
值模拟方法对模拟运载火箭芯级和助推级分离过

·１１·
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（ａ）ｔ＝０ｓ　　　　　　（ｂ）ｔ＝０．１ｓ

（ｃ）ｔ＝０．２ｓ　　　　　　（ｄ）ｔ＝０．３ｓ

（ｅ）ｔ＝０．４ｓ　　　　　　（ｆ）ｔ＝０．４５ｓ
图１５　ＫＳＲⅢ助推级在外力作用下不同时刻位置及

对称面压力图

Ｆｉｇ．１５　ＰｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｏｆｔｈｅＫＳＲⅢ
ｒｏｃｋｅｔｗｉｔｈｅｊｅｃｔｉｏｎｆｏｒｃｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｌａｃｅｓａｎｄｔｉｍｅｓ

图１６　ＫＳＲⅢ助推级外力作用下分离示意图
Ｆｉｇ．１６　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆｂｏｏｓｔｅｒｓｔａｇｅｏｆ

ｔｈｅＫＳＲⅢ ｒｏｃｋｅｔｗｉｔｈｅｊｅｃｔｉｏｎｆｏｒｃｅｓ

程的适用性，然后数值模拟了ＫＳＲⅢ运载火箭助
推级与芯级的分离过程，得到以下结论：

（１）本文采用的数值模拟方法能正确预测火
箭芯级与助推级间复杂的流动现象，计算结果与

实验值吻合。

（２）助推级和芯级间距离对助推级气动特性
影响较小，助推级转角变化对助推级气动特性影

响较大。由于助推级转角的存在，助推级两边的

流动呈现非对称性。助推级正向偏航角有利于助

推级法向位移和正向偏角的建立，有利于助推级

的安全分离。

（３）在助推级和芯级的分离过程中，存在着
复杂的激波反射、入射现象和膨胀波 －膨胀波干
扰现象，波与波之间的干扰导致助推级的气动特

性呈现一定程度的非线性。随着芯级和助推级距

离的增大，底部膨胀波 －膨胀波之间的干扰逐渐
减弱；随着助推级转角由负到正逐渐增大，底部膨

胀波－膨胀波的干扰由弱变强。
（４）在运载火箭芯级、助推级自由分离过程

中，虽然助推级和芯级能够分离，但是存在分离初

期分离过程太慢和分离后芯级、助推级间距离很

近两个问题。

（５）在运载火箭芯级、助推级强迫分离过程
中，通过在助推级质心处施加外力和外力矩，可以

使助推级在分离初始阶段迅速建立轴向位移、法

向位移和正偏航角，随着时间的增加，助推级速度

和角速度迅速增大，从而保证助推级和芯级能够

迅速、安全地分离。
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