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导弹助推器分离过程数值模拟研究
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摘 � � � 要: 应用了结构网格中的 Chimera重叠网格技术和 Fav re平均三维 N�S 方程以获得流场解.采用 k�

�湍流模型模拟气体的湍流粘性影响, 计算中分别考虑空气和两种火箭发动机喷流等三种不同流动介质, 采

用时间相关边界模拟发动机拖尾段的非定常流动,最终求解带约束的六自由度弹道方程模拟了导弹助推器

的分离脱落过程.并对发动机喷流对助推器分离的影响开展研究. 所做工作可对于精确确定火箭助推器分离

轨迹及姿态提供方法参考.
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Numerical simulation and study of the separation process of missile booster
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Abstract: T he overset / Chimera algo rithm for st ructur ed grids and Favr e�aver aged Navi�
er�Stokes equat ions w ere employed to so lve the f low field. T st ion gas jets, w ere considered
in this simulat ion. A t ime prof ile boundary w as employed to simulate the unsteady flow in

the tail of f durat ion of the booster. The separat ing t rajecto ry w as ult imately achiev ed by so l�
v ing the 6DOF ( six deg ree of f reedom) mot ion models w ith certain const raints. Mor eover ,

the influence of engine�jet on booster separat ion was studied. The w ork provides a reference
for accur ately simulat ing the tr ajector y and att itude of ro cket booster.
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� � 地空或舰空导弹常采用并联或串联助推器以

使导弹快速获得要求的飞行速度和高度,因此,必

须对助推器的安全分离问题进行研究. 对于像助

推器分离这样的多体分离动力学过程的实验研

究, 试验条件和模型设计均非常苛刻, 且花费较

大,开展分离过程的数值模拟研究就显得十分必

要.

国内对运动分离问题的数值模拟研究多进行

了大量简化,如忽略三维效应而采用二维计算、不

考虑气体粘性而求解气体欧拉方程、假定分离时

助推发动机不工作、或采用单一组元进行流场模

拟等[ 1�2] .

本文对某型导弹的助推器分离过程进行了数

值模拟.此导弹采用并联助推器方案,发射时主发

动机和助推发动机同时点火, 助推器工作完毕后,

采用被动释放的方式与导弹分离. 计算模型中考

虑了多种影响因素, 特别是在分离过程中尝试了

对发动机推力拖尾段的数值模拟, 旨在较为精确

地仿真助推器的分离轨迹.

1 � 计算模型与数值方法

1. 1 � 控制方程和离散方法

Favre 平均 N�S方程
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流场的流动控制方程采用 Fav re 平均(即密

度加权平均) N�S方程.对密度、压强、粘性切应力
和热流矢量取雷诺分解, 对速度、总能量和温度取

Favre 分解.
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� � 空间数值方法采用了 Roe 的近似黎曼解方

法. Roe格式的对流�运动通量为
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其中* 表示数值通量, L 表示单元表面的左边, R

表示单元表面的右边, A
~
F 表示 Roe 平均通量雅

克比行列式.线化后的数值通量为
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� � 为防止在激波附近解的过冲或过膨胀,引入

了 Minmod( 1, r )限制器. 以 q 代表任何原始变

量, #表示单元中心到单元表面中心的距离.

当地梯度为

dq
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� � 梯度比为
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� � 表面处的值为
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� � 其中 ∃为斜率限制器.

∃( r ) = max( 0, m in(1, r) )

� � 有限体积法:
采用的离散方法为有限体积法.该方法将计

算空间离散为具有有限体积的小单元, 并将计算

得到的所需变量值存储在单元的中心.

1. 2 � 模型分析处理

分离机构:

本研究中助推器与导弹主发动机并联, 置于

主发动机下方, 采用一对截锥体、截锥窝对接接

头, 助推器点火后锥体自动对中入窝, 传递推力.

当拖尾段推力还未完全消失时, 在重力和气动力

的作用下,助推器实现分离.

湍流模型:

发动机喷流与空气伴随流相互作用, 流动为

完全湍流流动,为此,本文采用带壁面方程的两方

程 k��模型来模拟湍流流动.
多组分流动模型:

为考虑不同流动介质之间的相互影响, 本文

用三种理想气体来分别模拟空气、主发动机喷流

和助推发动机喷流. 采用此法可较为准确地获得

喷流的力学特性[ 3] .

空气: R= 287 N ∀m/ ( kg ∀ K) , %= 1. 4;
主发动机喷流: R= 338. 38 N ∀ m/ ( kg ∀ K) ,

%= 1. 308;

助推发动机喷流: R= 314. 32 N ∀ m/ ( kg ∀
K) , %= 1. 217.

发动机喷管:

对主发动机喷流,以喷管出口处为入流边界,

并采用源流假设修正其非轴向损失.

对助推发动机, 取喷管喉部截面为入流边界,

假定喉部流动参数均匀一致, 进行喷管内外流的

一体化计算.

时间相关边界:

在发动机拖尾段,喷管流率大于燃气生成率,

燃烧室中压强迅速下降.为计算拖尾段燃烧室压

强,常采用两种处理方法,等温膨胀法和绝热膨胀

法.等温膨胀法适用于有余药燃烧情况;绝热膨胀

法更适合于燃烧室内无余药或快速熄火的情况.

针对于本具体问题, 采用绝热膨胀法计算燃烧室

压强变化.得到 p c�t 曲线如图 1所示.
根据拉瓦尔喷管中流体流动性质,结合气动

力函数和喷管的几何参数,编程求得不同时刻喷
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图 1� 助推发动机拖尾段燃烧室压强时间曲线

F ig . 1 � Press in the booster eng ine variat ion

w ith time w ithin tail off dur ation

管喉部截面上流体的速度, 压力, 温度等参数,作

为时间相关的入流边界条件.

计算网格:

计算采用结构重叠网格. 网格结点数 75万.

模型的表面网格和重叠网格示意图如下.

图 2 � 飞行器表面网格及重叠网格

F ig . 2 � Sur face mesh and overset g rid

边界条件:

物面边界: 无滑移绝热壁条件, &= 0, v = 0,

w= 0, �p / �n= 0, �T / �n= 0
外流边界: 标准大气环境, 飞行高度 41 m,马

赫数 0. 49,迎角- 9. 18#, 俯仰角 15#.

主发动机喷流边界: 静压 136 868 Pa, 温度

1 382. 29 K,马赫数 2. 792 25.

助推发动机喷流边界: 对发动机喷管喉部应

用时间相关边界.

1. 3 � 重叠网格及动网格技术

为模拟助推器的分离运动, 运用 Chimera 分

区重叠网格的自动挖洞机制实现对六自由度运动

体的模拟
[ 4�5]
. 6DOF 运动体控制方程

∃ F =
d
dt
(mv)

∃ M =
d
dt
( h)

� � F表示合成外力向量, m 表示运动体质量, v

表示运动体质心速度向量.

M表示合成外力对运动体质心的力矩, h 表

示对运动体质心的合成角动量向量.

2 � 计算结果分析

2. 1 � 数值方法有效性分析验证

采用上述方法对发动机燃气喷流进行了计算

求解,计算准确地捕捉了喷流的周期性波系结构,

显示了气体在湍流粘性的作用下核心激波结构区

的衰减和扩散变化.

主发动机喷口处喷流静压比小于 1. 4, 属中

度欠膨胀燃气喷流, 流场中尚未出现马赫盘结构.

图 3所示为其喷流等马赫数线, 显示出了中度欠

膨胀燃气喷流的典型结构.如斜激波、波节、核心

区、混合区等, 证实算法有效.

图 3� 主发动机喷流等马赫数线

Fig. 3 � Mach contours of the main engine�jet

图 4显示助推发动机在拖尾段不同时刻的喷

流结构. t= 0 s时, 喷口静压比> 2, 喷流在相交激

波的作用下已经开始出现马赫盘结构; 随着燃烧

室压力的骤减, 波系结构也发生变化; t= 3 067 4
% 10- 2 s时刻, 有一道正激波进入喷管,喷管中开
始出现亚声速流;随后,正激波由喷口截面开始向

喷管喉部移动, 如图 4中 t= 4 023 7 % 10- 2 s所
示.可见本文通过时间相关算法捕捉到了发动机

拖尾段的流场变化.

图 4� 助推发动机拖尾段不同时刻喷流等马赫数线

Fig. 4� Mach contours of t he boo st er eng ine�jet

w ithin the tail off dur ation

2. 2 � 分离过程仿真

为模拟助推器的分离轨迹, 最小计算时间步

长取为 ∀t = 5 % 10- 5 s, 在 Hp Wor kstat ion
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xw 9300工作站上仿真分离过程 0. 25 s, 耗时约

60 h.得到助推器的分离轨迹如图 5所示. 由图可

见助推器实现了安全分离.

图 5� 助推发动机分离轨迹

F ig . 5 � Separat ion tr ajector y of t he boo ster

图 6为分离过程进行至 t= 1 061 9 % 10- 2 s
时弹身纵向剖面的压力等值线. 图 7 为分离过程

进行至 t= 2 044 0 % 10- 1 s时弹身纵向剖面的压
力等值线.

图 6 � t= 1 061 9 % 10- 2 s 时刻压力等值线

Fig. 6 � P ressur e contour s at t= 1 061 9 % 10- 2 s

图 7 � t= 2 044 0 % 10- 1 s 时刻压力等值线

Fig. 7 � P ressur e contour s at t= 2 044 0 % 10- 1 s

可明显看出助推发动机进入拖尾段后喷流强

度迅速减小,进而引起其外流场发生相应变化.而

主发动机由于处于稳定工作段, 其燃烧室压力恒

定,所以喷流结构在分离过程中不发生大的变化.

从燃气组分的质量密度分布可知,主发动机

和助推发动机喷流只存在于各自喷管下游混合层

以内的区域,没有发生直接混合影响,混合层以外

几乎全部是空气来流.

2. 3 � 发动机喷流影响

为考察发动机喷流对助推器分离的影响. 本

文分别对以下 3种假设状态下的分离过程进行了

数值模拟.

& 主发动机,助推发动机均不工作. 采用单

一空气组分流动模型计算流场. 计算模型中不考

虑燃气喷流.

∋ 主发动机工作,助推发动机不工作. 考虑

空气和主发动机喷流的混合组分流动模型.即在

仿真助推器分离过程时假定助推发动机进入拖尾

段后发动机喷流消失.

( 主发动机工作, 同时考虑助推发动机进入
拖尾段后喷流的衰减过程.流场中考虑了空气、主

发动机喷流、助推发动机喷流等三种组分.

3种状态下助推器分离过程的对比曲线如图

8所示, 所取坐标系的坐标原点位于导弹弹头.

OX 轴沿导弹纵轴, 指向来流; OY 轴在导弹的纵

向对称面内,垂至OX , OZ 轴与OX 轴OY 轴构成

右手直角坐标系.

图 8 � 不同模型结果对比

F ig . 8 � Compa rison of t he r esults o f different models

从图中可以直观地看到, ( 相对于 & 和 ∋ 的
运动滞后了时间 ∀t.这是因为在分离机构的约束

下,只有当助推器所受气体阻力大于发动机推力

和助推器重力在其轴线上分力时才开始分离过

程.在此 ∀t= 3 718 % 10- 2 s.
主发动机喷流对助推器的影响是通过流场间

接产生的.发动机喷流与空气伴随流相互作用产

生激波,从而削弱了喷流对整个外流场的作用.因
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此, & , ∋ 假设下, 分离轨迹差别较小. 对于状态

( ,发动机拖尾段推力直接作用于助推器,对其分

离轨迹影响较大.在拖尾段推力的影响下,分离初

期加速度较小, 助推器与分离机构脱离后,由于斜

喷管推力产生的附加滚动力矩, 导致滚动角加速

度增大,滚动加剧.与 & , ∋相比,状态( 更加符合

真实情况.

3 � 结 � 论

本文数值模拟了某型导弹助推器与弹体间的

分离过程. 计算模型中应用了多组分流动模型、

Chimera重叠网格、时间相关边界等 CFD 领域中

的先进计算技术, 较全面地考虑了分离过程中的

各种流动现象. 并就发动机喷流对于助推器的分

离影响开展了研究. 结果分析表明:

( 1) 采用本文方法可对助推器分离、级间分

离等复杂流动进行有效的数值模拟. 由于算法可

准确捕捉喷流流场, 故而亦可用来对火箭发射或

分离过程中可能产生的燃气冲刷进行数值模拟研

究.

( 2) 通过对于考虑发动机喷流和忽略喷流影

响的计算所得流场分析对比表明, 喷流主要影响

其下游的流场特性, 而对上游导弹表面的压力、温

度等分布影响较小.

( 3) 直接作用于分离体上的作用力对于分离

姿态和时间的影响较大. 在数值模拟计算时,应充

分考虑其影响,如本文研究中应考虑助推发动机

拖尾段推力对分离过程的影响.
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