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吸气式高超声速飞行器助推分离过程数值仿真


闻　讯，柳　军，夏智勋
（国防科技大学 空天科学学院，湖南 长沙　４１００７３）

摘　要：针对吸气式高超声速冲压发动机验证性试验特殊的飞行环境和助推分离条件，以某轴对称吸气
式高超声速飞行器级间分离问题为具体研究对象，采用非结构网格局部网格重构技术和非定常问题非定常

六自由度问题仿真方法，对该复杂构型飞行器助推分离过程进行数值计算。研究得到弱干扰冷态分离状态

下飞行器及助推器的运动参数和气动力参数在分离过程中的发展规律。对０３ｓ内助推器的位移轨迹进行
分析，判断分离方案的可行性，并给出最佳的分离工况条件。
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　　吸气式高超声速飞行器是典型的高动态临近
空间飞行器，具有飞行速度快、机动性能好等优

点［１－３］，是近年来国际军事研究热点，其相关研究

已列入多国战略技术部署计划［４－５］。为了达到启

动条件，吸气式高超声速飞行器必须借助运载器

提速，并在指定弹道高度实现助推分离，助推分离

过程属于典型的多体分离问题［６－９］。

针对多体分离问题，目前已开展多项相关研

究并取得了一定进展。张海瑞等［１０］采用重叠网

格技术对子母弹分离过程进行了数值研究，研究

发现，满足俯仰角速度分离指标比满足俯仰角条

件更苛刻。Ｃｈａｍｂｅｒｌａｉｎ等［１１］对整流罩分离问题

进行了高精度数值仿真研究，研究发现，在抛罩分

离指令下达后的一段时间内，罩体的尾流区域仍

影响后体的流场分布。多体分离过程通常存在多

体干扰问题［１２－１５］，王元靖等［１６］在超声速多体分

离实验中发现载荷模型的气动特性受分离位置的

影响而变化显著。Ｔｏｇａｓｈｉ等［１７］采用非结构网格

对投弹问题进行了数值仿真研究，得到了分离过

程中清晰的激波干扰图像，且与风洞纹影实验结

果吻合。Ｌｉ等［１８］通过改变分离条件对火箭转级

过程进行了研究，得到不同分离距离下的级间区

流场分布差异。然而，关于多体分离问题的快速

非定常数值计算方面的研究较少，尤其针对前体

飞行器通流快速非定常数值计算的研究，对其分

离规律和机理仍没有明确的结论。

随着网格构建技术的逐渐发展，多种网格模

型可应用于多体分离问题的求解，主要包括整体

网格变形技术、动网格技术、局部网格重构技术以

及嵌套网格技术等［１９］。这使得复杂构型飞行器

的非定常数值研究成为可能。
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本文针对带圆顶泄流以及减速板布局的试飞

器构型，采用非结构网格下的局部网格重构技术，

提出适用于求解复杂构型多体分离问题的六自由

度非定常方法。并采用重叠网格技术加快收敛，

对该构型在四组弱干扰冷态分离条件下进行数值

仿真，得到试飞器在不同分离条件下的流场布局

和气动特性。通过对仿真结果的分析得到最优来

流分离条件。

１　物理模型

１．１　几何模型

带级间泄流结构以及减速板构造的转级阶段

试飞器气动模型如图１所示，该试飞器主要由吸
气式高超声速飞行器、级间段和助推器三部分组

成，气动模型总长约８ｍ。飞行器采用头部进气、
多模块进气道以及中心燃烧的固体冲压式发动机

构型，尾部共有四片舵面和导流块，呈“×”字布
局。级间段采用圆顶泄流结构，助推器主体为直

径０６ｍ圆柱结构，沿助推器左右两侧对称布置
四片减速板（见图２），全部张开时相对于飞行器
纵向对称面呈迎风７０°，助推器尾部共有四片尾
翼，呈“×”字布局，翼展约２ｍ。

图１　试飞器气动外形图
Ｆｉｇ．１　Ｖｅｈｉｃｌｅｇｅｏｍｅｔｒｉｃｓｈａｐｅ

图２　分离组件局部放大图
Ｆｉｇ．２　Ｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

１．２　基准网格

计算所使用的基准网格是借助 ＩＣＥＭ软件

生成的，根据分离模型特点对气动模型表面做

了适当加密。生成模型的表面网格后，采用八

叉树方法生成计算域的体网格，并进行网格质

量优化。最终生成四面体网格规模约为 １１２
万，多重网格层数为５。图３和图４分别给出了
气动模型纵向对称面网格和体轴水平截面网格

示意图。

图３　网格外形纵向对称面网格
Ｆｉｇ．３　Ｇｒｉｄｐｒｏｆｉｌｅｏｎｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｓｕｒｆａｃｅ

图４　网格外形体轴水平截面网格
Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｐｒｏｆｉｌｅｏｎｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｃｅｎｔｅｒｓｕｒｆａｃｅ

２　数值方法及分离条件

２．１　六自由度运动方程及求解

建立与前体固连的惯性坐标系和与后体（分

离刚体）固连的本体坐标系。在惯性坐标系中求

解有运动边界条件的流动问题，三维 ＮＳ方程如
式（１）所示。

　

ｔ

Ｖ

ＱｄＶ＋
Ｓ

Ｆｃ（Ｑ，ｘｃ）

＝
Ｓ

Ｆｖ（Ｑ）·ｎｄＳ
（１）

式中：Ｑ为守恒变量；Ｆｃ为无黏通量；Ｆｖ为黏性
通量；ｘｃ为网格移动速度。

本体坐标系下，针对分离刚体可以得到

式（２）～（４）。

Ｍ＝Ｉ·ｄωｄｔ＋ω×（Ｉ·ω） （２）

Ｉ＝
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
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（３）
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其中：Ｍ为外力对刚体质心的合力矩；Ｉ为刚体
惯性矩张量；ωｘ，ωｙ，ωｚ分别为刚体的角速度ω在
本体坐标系下三个方向的分量；φ为滚转角；θ为
俯仰角；为偏航角。

２．２　分离条件

非定常六自由度计算的初始条件是通过定常

计算得到的，数值模拟的来流条件为：马赫数

４３，高度１４ｋｍ，助推器分离的初始角速度和初
始线速度均为零，其他初始参数见表１。

表１　助推器分离初始参数
Ｔａｂ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｂｏｏｓｔｅｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

质量／
ｋｇ

质心位置／
ｍｍ

转动惯量／

（ｋｇ·ｍ２）
初始欧

拉参数

４５０ ６３６７，０，０ ５３，８５８，８５８ １，０，０，０

基于上述基础工况再参考不同来流攻角和侧

滑角条件设计四组算例，用于考察来流条件波动

对安全分离结果的判断和影响，算例条件及编号

说明在表２中给出。
采用四核２６７ＧＨｚ主频、１２ＧＢ内存的 Ｉｎｔｅｒ

Ｃｏｒｅｉ７ＣＰＵ９２０处理器开展本算例的非定常计算
工作，完成每个时间状态点的循环迭代计算约需

要６５ｈ，若取用３０ｍｓ作为非定常计算的时间间
隔，则完成３００ｍｓ的单状态计算周期为３ｄ。

表２　算例来流参数说明
Ｔａｂ．２　Ｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ

算例编号 动压／Ｐａ 攻角／（°） 侧滑角／（°）

Ａ０Ｂ０ １８２５２６ ０ ０

Ａ５Ｂ０ １８２５２６ ５ ０

Ａ０Ｂ２ １８２５２６ ０ ２

Ａ５Ｂ２ １８２５２６ ５ ２

３　结果与讨论

采用非定常的计算方法得到试飞器在四种分

离条件下飞行器 ＹＺＪ和助推器 ＺＴＱ的气动阻力
和分离速度，定义分离力Δ为ＺＴＱ和ＹＺＪ两者阻
力的差值，并将其作为一项分离指标，Δ为正值时
即可实现分离。另外，定义分离加速度比 Ｒａｔ为

ＹＺＪ加速度比与ＺＴＱ加速度的商值，不大于１的
分离加速度比被认为对分离有利。

３．１　分离过程

图５给出了各算例在分离过程中的机体阻力
及气动分离力，图６给出了各算例在分离过程中的
分离加速度及分离加速度比。其中，带攻角状态结

果用实心符号表示、带侧滑角状态结果用实线表

示。由图５可见，在分离过程中ＹＺＪ气动阻力在分
离初始时刻稍有波动，约在１００ｍｓ以后流场稳定，
阻力基本不再变化。从状态对比的数值上看，

Ａ５Ｂ０和Ａ５Ｂ２状态阻力较 Ａ０Ｂ２和 Ａ０Ｂ０状态阻
力略大。分离力曲线变化趋势主要受ＺＴＱ阻力发
展规律影响，总体上先稍有减小后迅速增大，且带

攻角状态的增长趋势更强。不难发现，图６中的加
速度与图５中的阻力之间存在正比例关系。另外
从图６中右侧坐标值所对应的分离加速度比数值
来看，分离加速度比在整个分离过程中均保持在

安全值０８以内，无攻角状态最大值不超过０２，

图５　机体阻力及气动分离力对比曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｏｆｂｏｄｙｆｏｒｃｅｓａｎｄ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｓ

图６　分离加速度及分离加速度比对比曲线
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｃｕｒｖｅｏｆｓｅｐａｒａｔｉｎｇａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄ

ｓｅｐａｒａｔｉｎｇａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｒａｔｉｏ

·６３·
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其余状态最大值约０３，满足安全分离需求。
助推器线速度分布如图７所示，助推器角速

度分布如图８所示。由图７线速度变化曲线可
知，Ｘ方向分离运动最为明显，随时间发展近似呈
二次曲线变化规律，助推器分离运动由快至慢的

工况顺序依次是Ａ５Ｂ２、Ａ５Ｂ０、Ａ０Ｂ２、Ａ０Ｂ０。分析
最佳分离来流条件，除了分离速度可作为一个参

考指标以外，分离的安全性、稳定性、可靠性都很

重要，本文从角速度以及周向线速度的角度来考

核后三项重要指标。从 Ｙ方向的线速度结果分
析来看，无攻角对应两组工况的助推器分离线速

度更小，即认为工况Ａ０Ｂ０和Ａ０Ｂ２的Ｙ方向分离
更满足上述指标；而在 Ｚ方向无侧滑角对应的两
组工况在Ｚ方向的线速度基本为零，假设控制系
统完善，鉴于安全分离的考虑，工况 Ａ０Ｂ２是更合
适的选择。由图８角速度分离曲线可知，Ａ０Ｂ０和
Ａ５Ｂ０状态Ｙ方向角速度基本为零，Ｚ方向角速度
相对很小，可认为其对应翻转运动较弱。Ａ５Ｂ２
和Ａ５Ｂ０在Ｘ方向运动最为明显，Ｙ方向运动和Ｚ
方向运动对应最明显的状态是 Ａ０Ｂ２和Ａ５Ｂ２，且

图７　助推器线速度分布
Ｆｉｇ．７　Ｌｉｎｅｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｂｏｏｓｔｅｒ

图８　助推器角速度分布
Ｆｉｇ．８　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｂｏｏｓｔｅｒ

角速度增长较快，伴随有非常明显的滚转运动；同

时，分离过程中 Ａ５Ｂ２状态助推器的滚转运动较
Ａ５Ｂ０和 Ａ０Ｂ２更为明显，Ａ０Ｂ２其次，Ａ０Ｂ０状态
飞行器滚转效应最弱。

计算得到３００ｍｓ内试飞器在 Ａ０Ｂ０状态下
纵向对称面流场密度云图如图９～１４所示，图中
Ｒｈｏ表示无量纲密度，是流场当地密度与来流密
度的比值，该变量的流场等值线分布在一定程度

上可反映激波的形态。在初始时刻，来流在前体

飞行器头部产生弓形激波，进气道捕捉大部分流

量，激波在内流道中经内壁面多次反射交叉后在

喷管处膨胀，然后经级间段泄流的气体在后体助

推器头部圆顶位置再次产生明显的弓形激波。在

６０ｍｓ时刻，试飞器整体的激波形态接近初始时
刻，从级间段附近网格变化可知后体助推器位置

略后移。在９０ｍｓ时刻，分离距离继续增大。分
离过程对前体飞行器流场形态产生微弱影响，前

体尾喷管出口低压区面积增大。在此基础上，分

离距离在１５０ｍｓ和２１０ｍｓ时刻进一步增大，且
助推器姿态及位置发生较明显的变化。至３００ｍｓ
时刻已基本飞离前体尾流影响域。

图９　０ｍｓ时Ａ０Ｂ０状态流场密度云图
Ｆｉｇ．９　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｆｏｒＡ０Ｂ０ｏｎ０ｍｓ

图１０　６０ｍｓ时Ａ０Ｂ０状态流场密度云图
Ｆｉｇ．１０　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｆｏｒＡ０Ｂ０ｏｎ６０ｍｓ

３．２　气动分析

图１５～１８分别给出了飞行器在３００ｍｓ分
离过程中的升力系数、阻力系数、侧向力系数以

及俯仰力矩系数随时间的变化曲线。从结果分

析得到，工况 Ａ５Ｂ２和 Ａ５Ｂ０气动结果接近，但
侧向力系数有差异，这主要是侧滑角方向相对

更强的来流条件所致。同时，工况 Ａ０Ｂ２和
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图１１　９０ｍｓ时Ａ０Ｂ０状态流场密度云图
Ｆｉｇ．１１　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｆｏｒＡ０Ｂ０ｏｎ９０ｍｓ

图１２　１５０ｍｓ时Ａ０Ｂ０状态流场密度云图
Ｆｉｇ．１２　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｆｏｒＡ０Ｂ０ｏｎ１５０ｍｓ

图１３　２１０ｍｓ时Ａ０Ｂ０状态流场密度云图
Ｆｉｇ．１３　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｆｏｒＡ０Ｂ０ｏｎ２１０ｍｓ

图１４　３００ｍｓ时Ａ０Ｂ０状态流场密度云图
Ｆｉｇ．１４　ＦｌｏｗｆｉｅｌｄｄｅｎｓｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｆｏｒＡ０Ｂ０ｏｎ３００ｍｓ

Ａ０Ｂ０状态下的飞行器气动结果接近，且相对受
分离扰动影响更小、数据波动更小。分离初始

时期阻力系数变化是分离过程中喷管处压力场

差异造成的。从俯仰力矩数据来看：工况 Ａ５Ｂ０
和 Ａ５Ｂ２状态下飞行器存在低头力矩且有逐渐
增大的趋势；而工况 Ａ０Ｂ０和 Ａ０Ｂ２存在一个小
的抬头力矩且波动较小，这对于飞行器维持静

稳定飞行状态更有利。

当分离距离大于３倍前体直径，即大于１２ｍ
时即可认为助推器安全分离。图１９为四组算例

图１５　升力系数随分离时间变化曲线
Ｆｉｇ．１５　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｎｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

图１６　阻力系数随分离时间变化曲线
Ｆｉｇ．１６　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｎｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

图１７　侧向力系数随时间变化曲线
Ｆｉｇ．１７　Ｌａｔｅｒａｌｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｎｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

的飞行器与助推器的分离矢量距离随时间的变化

曲线。由图可知，０３ｓ内四组工况的分离距离随
时间的变化曲线十分接近，均呈抛物线型分布，这

说明该方案在弱干扰冷态分离条件下的适应性较

好，同时０３ｓ计算状态下四组工况均实现了助
推器的有效分离。另得到０１ｓ时分离距离约为
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图１８　俯仰力矩系数随时间变化曲线
Ｆｉｇ．１８　Ｐｉｔｃｈｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｏｎｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

０３ｍ，０１５ｓ时的分离距离在０６～０７ｍ范围
内，０３ｓ时的分离距离约为２８ｍ。同时，由插

值方法得到的分离距离对应所需要的时间及对应

时刻的分离力如表３所示。

图１９　３００ｍｓ分离距离随时间变化曲线
Ｆｉｇ．１９　Ｓｅｐａｒａｔｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｎｔｈｅ３００ｍｓｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

表３　典型分离位置的分离力及分离时间
Ｔａｂ．３　Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆｔｙｐｉｃａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎ

ａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

分离距

离／ｍ

Ａ５Ｂ０状态 Ａ０Ｂ２状态 Ａ５Ｂ２状态 Ａ０Ｂ０状态

时间／ｍｓ 分离力／Ｎ 时间／ｍｓ 分离力／Ｎ 时间／ｍｓ 分离力／Ｎ 时间／ｍｓ 分离力／Ｎ

０ ０ １８１０４ ０ ２５８２９ ０ １７７９３ ０ ２５８７９

０．５ １２８．８ ２１９０１ １２８．４ ２２８７２ １２７．７ ２２２０２ １２８．７ ２３４９３

１．０ １８３．４ ２７７９６ １８２．８ ２８４３４ １８１．９ ２４９３８ １８２．９ ２７４２２

１．５ ２２３．１ ３３４６５ ２２２．９ ３１４６０ ２２１．７ ２５６４５ ２２３．０ ３０４２３

２．０ ２５５．２ ３６１４８ ２５５．８ ３４４５４ ２５５．１ ３９１５０ ２５６．２ ３２３４９

４　结论

本文采用动网格技术和非定常数值计算方法

评估了带减速板和泄流圆顶分离结构的助推分离

方案的可靠性，解决了助推安全分离问题，并得到

各时间节点下的分离结构的流场分布。通过对流

场结构的分析得到：在分离初期，助推器级间段的

圆顶形成了流体滞止区，使前体飞行器尾喷管流

场压强增大，导致飞行器气动阻力减小，进而有利

于助推分离；随着分离距离的增加，泄流结构对前

体阻力干扰减弱，飞行器阻力增大对安全分离产

生不利因素，而减速板加快实现了助推器的分离，

能够增加中后期的安全分离的可靠性。

通过对气动力结果的分析发现，在初始分离

中，前体飞行器的气动阻力存在先减小再逐渐增

大的变化趋势，随后保持在一个较初始值更高的

稳定值，即在整个分离过程中存在一个分离力极

小值，这个结论与流场显示结果吻合。通过对气

动参数的变化规律以及分离数据的分析发现，来

流干扰因素越少对分离越有利，即攻角和侧滑角

均为０时为最佳分离条件。
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ｉｍｍｅｒｓｉｖｅｖｉｒｔｕａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ
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Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｍｕｌｔｉｂｏｄｙｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｏｎｂｙｇｒｉｄ
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［１９］　曾铮，王刚，叶正寅．ＲＢＦ整体网格变形技术与多体轨迹
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