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固体运载火箭级间热分离仿真气体模型研究
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摘 要:目前,计算流体力学和飞行力学耦合仿真是模拟运载火箭级间分离较为流行的方法,
而发动机内外流动建模则是运用该方法的关键。工程上,常用的方法是将发动机燃气与外部大

气当作同一种气体组分处理,未考虑内外流动的多组分与燃烧效应。分析了化学非平衡流模型、
双组分气体模型和常规单组分气体模型在火箭级间热分离流场计算中的适用性。化学非平衡流

模型由于过高的计算消耗,不适用于火箭研制工程中大规模的参数化研究。而热化学等级较低

的双组分气体和单组分气体模型由于计算量较低,具有较好的工程适用性。双组分气体模型计

入了火箭燃气的特性,计算消耗远低于化学非平衡计算,且能够较好地预测火箭级间段的流动

分离,在计算效率和计算保真度之间做出了较好的平衡,未来在工程研究中有较大的应用潜力。
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Abstract:ThecoupledsimulationofCFDandflightmechanicsispopularforthestudyofrocket
stageseparation.Anappropriateplumemodeliscrucialforthissimulation.Intheearlierwork,

thegasmixtureofrocketexhaustandexternalairareusuallysimulatedasonegasspeciesandthe
multispecieseffectsandcombustioneffectsarenotconsidered.Inthiswork,thenonequilibrium
gas model,two-species-calorically-perfect-gas modeland single-species-calorically-perfect-gas
modelforsimulatingtheflowofrocketstageseparationareinvestigated.Thenonequilibriumgas
modelisnotpracticalfortheparameterstudyintheindustrybecauseofitshighcomputationcon-
sumption.Thetwo-species-calorically-perfect-gasmodelandsingle-species-calorically-perfect-gas
model,whichhavelowerthermochemicallevelandrequirelesscomputationconsumption,arefea-
sibletobefrequentlyappliedintheindustry. Withthetwo-species-calorically-perfect-gasmodel,

moredynamicsbehaviorofthemotorexhaustcanbetakenintoaccountinthesimulationandthe
flowseparationattheinter-stagesectionpredictedmoreaccurately.However,itsCPUconsump-
tionismuchlowerthanthenonequilibriumcomputation.Therefore,itcanbalancebetweenthe
computationefficiencyandfidelityandhaspotentialtobeappliedintheindustry.
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0 引言

级间分离是运载火箭发射任务中的关键环

节[1-3]。对于串联式多级火箭,常用的级间分离方式

可分为热分离和冷分离两种。热分离是在下一级火

箭燃料耗尽时利用上一级火箭发动机点火后产生的

喷流冲击力完成级间分离。采用热分离技术的火箭

可以在一级火箭燃尽后迅速获得二级火箭发动机产

生的推力以约束火箭飞行姿态,而无须安装专用的

辅助发动机,这有利于降低火箭整体复杂度。本文

主要针对固体运载火箭的大气层内级间热分离模拟

问题开展研究。
由于热分离过程中发动机燃气的存在和分离

时较高的飞行马赫数,火箭面临极其严苛的气动

力、热环境[1-5]。二子级火箭发动机的燃气会冲击

一子级火箭顶部,在排出级间段后与高速来流交

互作用,形成复杂的化学非平衡高温流场。在设

计火箭的级间热分离机构和分离程序时,分离动

力学特性是重要输入条件,因此详细的分离动力

学研究是十分必要的。然而,火箭级间热分离的

风洞实验昂贵而且实施难度高,目前在实验模型

尺度和可重复性方面仍有较大困难[6-10],数值仿真

便是 目 前 研 究 火 箭 级 间 分 离 动 力 学 的 主 要 途

径[11-12]。传统的火箭级间分离仿真方法有定常弹

道仿真和计算流体力学 (CFD)-飞行力学耦合仿

真方法。定常弹道仿真沿用传统的弹道仿真方法

解算刚体运动学和动力学方程,但需要大量的气

动数据,数据可通过大量的风洞实验和定常CFD
计算获得[1]。这种方法在工业界较为流行,可在

型号设计阶段快速进行参数化研究,但气动数据

生成周期长、成本高,而且无法记录飞行器分离

过程中的非定常现象。CFD-飞行力学耦合仿真方

法是在20世纪80年代重叠网格技术 (Chimera方

法)出现后开始得到应用[13-16],这种仿真可较多

地计入分离过程中的非定常流动现象。CFD-飞行

力学耦合仿真方法早期主要用于机载武器的投放

模拟,近20年来随着动网格技术和计算机技术的

发展,这种耦合仿真方法在飞行器的各种多体分

离研究中得到了广泛应用[4,17]。
关于火箭级间热分离,发动机燃气与空气混合

后持续燃烧,内外流场实质上为化学非平衡流动。
过去有关级间热分离运动的研究,主要针对分离初

始时刻或分离过程中某一时刻的流场进行定常模拟,

较少耦合飞行力学方程进行瞬态流场的研究,而且

在定常流场的研究中主要采用单组分方法处理流场,
即将火箭燃气混合物与空气看作同一种气体,且假

设为完全气体 (不考虑热力学效应)[18-21],较少考虑

内外流场中各气体组分之间的非平衡效应问题。

Applebaum等[22]曾对火箭热分离时刻流场模拟中的

羽流建模问题进行研究,笔者曾采用非平衡流法计

算了火箭级间段的流场[5]。由于计算量庞大,较少

有学者采用CFD-飞行力学耦合方法进行级间热分离

仿真,已发表的成果主要采用单组分完全气体

法[23],且较少计入分离时刻发动机的推力瞬态变化

过程。笔者在过去工作中,分别采用单组分完全气

体法和双组分完全气体法进行了CFD-飞行力学耦合

仿真研究,并通过参考发动机试车数据实时更新燃

烧室边界条件,实现对火箭瞬态推力的模拟[12,24]。
在运载火箭的研制工作中,科研人员受计算

条件和CFD软件技术的限制,往往无法在CFD-飞
行力学耦合仿真过程中同时考虑热分离期间发动

机的内外非平衡流动问题。为便于大规模的参数

化研究,科研人员往往需使用低热力学等级的流

动模型简化对流场的模拟,然而对简化后的流场

仿真的保真度缺乏研究,仿真结果仍然蕴藏着不

确定性,不利于降低对昂贵的风洞实验和飞行试

验的需求。
本文使用超级计算机和化学非平衡流CFD程

序,对现行CFD方法中可用于模拟火箭羽流的不

同热力学等级的流动模型进行比较分析,包括多

相多组分化学非平衡流、多组分化学非平衡气体、
多组分完全气体、双组分完全气体和单组分完全

气体等,对各种模型的优缺点和耦合仿真中适用

性进行定性总结,最后结合CFD-飞行力学耦合仿

真算例进行定量分析,供科研人员今后在类似的

工程中进行参考。

1 级间热分离流场结构分析

图1为串联式固体火箭级间热分离时刻的流场

CFD模 拟 结 果 (飞 行 马 赫 数 为 2.6,高 度 为

15km)[4]。火箭推进剂在发动机燃烧室内通过燃

烧将化学能转换为气体热能,再通过拉瓦尔喷管

将燃气的热能转化为喷流的动能。发动机燃气排

出喷管时为超声速喷流,在与一子级顶端壁面相

遇后形成复杂的冲击流场。在冲击流场中同时存

在亚声速与超声速区域,存在复杂激波-膨胀波系,
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以及激波相互干涉和激波与边界层之间的交互作

用。在级间段,羽流冲击形成的局部高压会导致

沿二子级箭体向上游方向的逆压梯度的产生,进

而诱导二子级尾部壁面发生流动分离 (如图1所

示),这种分离在文献中常被称为羽流诱导流动分

离 (Plume-inducedflowseparation)[25]。这种流动

分离在箭体周向上往往是非对称的,并且由于上

一级火箭尾部距离箭体重心较远,会使得火箭承

受较大的侧向力矩[4,26-28]。当一子级火箭在分离力

的驱动下远离二子级时,这种羽流诱导流动分离

则会突然消失。

图1 火箭级间段流场[4]

Fig.1 Flowfieldaroundtheinter-stagesection[4]

2 CFD-飞行力学耦合仿真方法

在过去20余年中,CFD-飞行力学耦合仿真逐

渐成为一种模拟非定常流场中多物体相对运动的

有效途径,例如模拟飞机投放、人员弹射和飞行

器的动态特性研究[29-32]。根据CFD方程与飞行力

学方程的耦合程度,CFD-飞行力学耦合仿真可分

为准定常仿真和非定常仿真两种。在准定常耦合

仿真中,CFD方程与飞行力学方程在每个仿真时

间步内各自独立求解,整个仿真过程由离散在各

个时间步上的定常流场计算组成;在非定常耦合

仿真中,CFD方程与飞行力学方程联立求解,物

体运动状态发生变化时其表面局部对当地流场的

扰动可被计入,因此非定常耦合仿真可模拟飞行

器的气动阻尼现象[33]。

CFD-飞行力学耦合仿真方法也被用于研究火

箭的级间分离运动,然而其应用范围主要是串联

式或并联式火箭的冷分离运动[34-35]。在前期研究

基础上[4,17],笔者成功实现了火箭级间热分离三维

非定常仿真。运用CFD-飞行力学仿真方法研究火

箭热分离动力学的关键是要在计算中准确预测下

面级火箭所受的羽流冲击和上面级火箭尾部的流

动分离,而解决这一关键问题的核心任务是寻找

合适的发动机内外流气体模型。

3 计算模型

3.1 气体模型

以铝化复合燃料 (由过氯酸铵、端羟基聚丁

二烯和铝组成)固体火箭发动机为例,在燃烧室

内其燃烧产物主要是气体和液态铝氧化物。在喷

管膨胀段下游,随着温度降低液态铝氧化物逐渐

转化为固态氧化铝粒子。由NASACEA代码[36-37]

计算可知,其喷管流场中有160余种可能的气态、
液态和固态成份。高温流场中的局部流体组分与

当地温度、压力和时间相关,随着燃气向喷管下

游流动,燃气温度降低,其中的气体组分会发生

变化。在喷管外部,发动机燃气中的富燃组分还

会持续与空气中的组分发生化学反应[33]。
火箭发动机燃气流是一种非定常多相化学非

平衡流动,目前CFD技术在精确模拟发动机羽流

方面无论在理论上、数值算法上还是计算技术上

仍有较大困难。表1列举了几种不同等级的流动模

型。对比计算效率时,计算网格点数量为680万,
使用192个CPU 核 (2.4GHZ)。其中多组分化学

非平衡流计算在技术上可以实现,但由于计算量

过大,工业应用中不适用于大规模3D流场计算。
双组分量热完全气体模型是将空气和发动机羽流

各认为是一种量热完全气体 (caloricallyperfect
gas),并且不考虑组分之间的化学反应。单组分量

热完全气体模型是在级间分离仿真方面常用的一

种气体模型,即将空气和发动机羽流看作同一种

气体。该模型适用于普通计算单气体组分的CFD
代码,计算量最小。

本节着重探讨工程上可行的3种气体模型,即

多组分化学非平衡流模型,双组分量热完全气体

模型和单组分量热完全气体模型。

3.1.1 多组分化学非平衡流模型

这种气体模型是将流动描述为一种由多种热

力学完全气体 (忽略分子的热力学非平衡效应)
组成的化学非平衡混合体 (各气体组分之间存在

化学反应)。流动中各组分之间的化学反应可由有

限速率模型描述[38]

∑
n

i=1
viXi⇌

kf

kb∑
n

i=1
wiXi (1)
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式中,Xi 表示燃烧物或反应物,vi 和wi 分别表示

反应物和燃烧物的摩尔数,kf 和kb 分别表示前向

和后向反应速率常数。

kf=cfTαe-ε0/kT (2)

kb=
kf
Keq

(3)

式中,Cf,α 和ε0均来自于实验,Keq 表示平衡常

数。表2为本文计算固体发动机内外流场所使用的

化学动力学模型[12],其中第1~8项代表H2/O2反
应系统,第9~11项代表CO/CO2反应系统。在火

箭燃气中,除了燃料残余,与空气接触发生后续

燃烧的主要是中间燃烧产物,例如OH和CO。表

2中第12~17项代表HCl的抑制作用。

表1 流动模型比较

Tab.1 Comparisonsofdifferentflowmodel

流动模型 热化学等级 理论精度 计算量

多相化学非平衡流模型 最高 最高
 最大,不适用于工程研究 (计算消耗过高,未计

算)

多组分化学非平衡流模型 高

 对液体发动机羽流模拟具有

较高的精度,若应用于铝化固

体发 动 机 需 进 行 多 相 流 效 应

修正

 很高,工程上不适用于3D计算网格 (100步计算平

均耗时54min)

双组分量热完全气体模型

(无化学反应)
普通 工程上可以接受 可应用于超级计算机 (100步计算平均耗时58s)

单组分量热完全气体模型 较低 适用于部分工程问题 适用于普通集群计算机 (平均每100步计算耗时34s)

表2 一种固体发动机化学动力学模型

Tab.2 Chemicalrateequationsforplumemodelingofasolidmotor

序号 化学反应方程式 C [m3×mol×s-1,m9×mol×s-1] α ε0

1 H+O2⇌OH+O 2.6×108 0 8400.00

2 O+H2⇌OH+H 1.8×104 1.0 4450.00

3 OH+H2⇌H2O+H 2.2×107 0.0 2580.00

4 2OH⇌H2O+O 6.3×106 0.0 545.00

5 H+H+M'⇌H2+M' 6.4×105 1.0 0.00

6 H+OH+M'⇌H2O+M' 2.2×1010 -2.0 0.00

7 H+O+M'⇌OH+M' 6.0×104 -0.6 0.00

8 O+O+M'⇌O2+M' 6.0 0.0 -900.0

9 CO+OH⇌CO2+O 4.0×106 0 4026.00

10 CO+O2⇌CO2+H 2.53×106 0 24018.13

11 CO+O+M'⇌CO2+M' 2.5×103 0 2200.00

12 H+HCl⇌H2+Cl 2.3×107 0 1762.33

13 H+Cl2⇌HCl+Cl 8.59×107 0 589.12

14 HCl+OH⇌H2O+Cl 2.45×106 0 553.88

15 HCl+O⇌OH+Cl 3.3712×10-3 2.87 1767.37

16 Cl+Cl+M'⇌Cl2+M' 2.34×102 0.0 -906.34

17 H+Cl+M'⇌HCl+M' 1.806×10-17 -1.0 0.00

  由于该气体模型引入了多种气体成份,CFD
技术在处理每一种气体组分时需在描述流动的

Navier-Stokes(N-S)方程中增加一项输运方程,
而且需要处理额外的化学反应相关项[33,39],因此

运用该气体模型会导致流场计算量过大,不适合

工程上的大规模参数化分析。

3.1.2 双组分量热完全气体模型

该模型是将发动机燃气看作一种气体组分,
将大气看作另一种气体组分。两种气体之间无化

学反应,且均为量热完全气体,即气体的比热比

(γ)保持不变。该模型仅在标准N-S方程中多引

入一项输运方程,且无化学反应相关项,因此计
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算量较低。利用大型集群计算机,可在工程任务

中使用该模型。关于双组分量热完全气体模型的

阐述可参考文献[1]。

3.1.3 单组分量热完全气体模型

该气体模型将外部空气和发动机羽流看作同一

种气体,流场计算中仅求解标准N-S方程,计算量

在3种模型中最低,任务可在普通集群计算机上

运行。
关于化学非平衡流动和量热完全气体概念的

详细阐述可参考文献[38],固体发动机的化学动

力学模型可参考文献[8]。

3.2 气体模型比较

在串联式运载火箭的级间分离仿真中,以模拟

一、二级分离为例,须重点关注的是级间段的流动

分离 (见图1和图2)和作用在一级火箭上的羽流

冲击力。3种气体模型在计算羽流冲击力方面没有

显著差异[4],但在计算流动分离时差别则较明显。
图3为用3种气体模型模拟级间段流动分离的计算

结果 (二维轴对称计算),其中在运用多组分化学非

平衡流模型时,引入了12种气体组分和17种化学

反应模型。图3中的计算结果显示,单组分气体模

型相对高热化学等级的多组分气体模型会低估二级

尾部壁面上的边界层分离长度,这种差异会影响对

二级火箭级间分离过程中所受气动力矩的预测;双

组分气体模型则与多组分气体模型有相似的计算结

果,而双组分气体模型的计算量却小得多。

图2 二级火箭尾部非对称流动分离 (M)[29]

Fig.2 Asymmetricflowseparationatthe

aft-wallofthe2nd-stage[29]

图3 级间段流动分离 (分别使用3种气体模型计算)

Fig.3 Flowseparationattheinter-stagesection

3.3 黏性效应

流场计算时若忽略气体黏性效应,即仅求解

Euler方程,可以降低计算量。在计算高速飞行器

的气动力时常采用无黏 (Euler)方法,在流场中

无强烈的流动分离时使用Euler法可以得出与N-S
方法近似的结果。过去在级间分离仿真中也常采

用Euler法,但由于忽略黏性效应,仿真中无法预

测级间段的流动分离,从而无法详细预测二级火

箭所受气动力矩的演化过程。

4 仿真比较

基于笔者前期研究计算结果[33],对上文所述计

算模型做进一步比较分析。由于多组分气体模型不

易用于大型3D计算网格,在仿真中仅采用双组分气

体模型和单组分气体模型,并结合Euler(无黏)和

N-S(有黏)方法进行综合比较分析,即进行了双

组分气体有黏计算 (2-species-gas,N-S)、单组分气

体有黏计算 (Single-species-gas,N-S)、双组分气体

无黏计算 (2-species-gas,Euler)和单组分气体无黏

计算 (Single-species-gas,Euler)。仿真初始条件如

表3所示。
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表3 仿真初始条件

Tab.3 Initialconditionsofthesimulation

初始条件 数值

分离高度 15.8km

攻角 2°

侧滑角 0°

弹道倾角 30°

弹道偏角 0°

马赫数 2.6

姿态角速度 (俯仰、滚转和偏航) 0rad/s

当火箭在分离时刻有飞行攻角时,二级火箭

尾部将存在非对称的流动分离 (图1),致使二级

火箭在两级解锁后承受一个初始的俯仰力矩,火

箭在两级解锁后仿真结果显示各种计算模型对火

箭线位移的预测影响较小,如图4和图5所示[33],
图中xst 表示火箭两级在分离坐标系[4] (描述相对

运动)中的轴向位移。分离坐标系是惯性坐标系,
其原点位于火箭纵向轴线与分离面的交点,xst 沿

火箭纵向轴线指向火箭头部方向为正;分离坐标

系相对地面坐标系 (忽略地球自转)以火箭两级

分离初始时刻的速度保持平移。可以看出,在二

级火箭发动机提供的分离力作用下,火箭两级在

分离坐标系中的运动方向相反;一子级火箭由于

燃料耗尽,主要剩余结构质量,因此轴向速度的

变化要明显大于二级火箭;在地面坐标系中,一

子级火箭的飞行高度仍持续上升,但在二级火箭

燃气的冲击作用下其飞行速度会迅速下降,而二

级火箭在发动机的推力作用下速度则持续增大。
因此,分离后一子级火箭不会重新 “追上”二级

火箭造成碰撞。

图4 二级火箭的轴向线位移

Fig.4 Displacementsofthe2ndstage

图5 一子级火箭的轴向线位移

Fig.5 Displacementsofthe1ststage

由于二级火箭的轴向运动主要取决于发动机

推力,一子级火箭的轴向运动主要取决于二级火

箭发动机燃气的冲击,所以各种计算模型对火箭

两级分离后轴向运动的预测影响较小。不同计算

模型主要影响火箭两级分离后的角位移,尤其是

二级火箭的角位移。如图6和图7所示,无黏计

算由于无法预测级间段的流动分离 (图8),因此

明显低估了火箭的俯仰运动幅度;而采用单组分

气体的有黏计算,虽可模拟出火箭级间段的流动

分离,但因会低估二级火箭尾部边界层分离的长

度 (图8),所以分离初始阶段预测出的火箭俯仰

力矩偏小。火箭分离过程中,随着两级分离距离

的增加,二级火箭尾部的边界层分离会突然消失,
从而给火箭控制系统造成扰动,对分离初始阶段

流动分离峰值的准确预测便有助于火箭的控制系

统设计,改善火箭的飞行品质。由图6和图7还

可以看出,分离后二级火箭的俯仰角速度呈上升

趋势。由于运载火箭在超声速飞行时,其飞行攻

角往往需被限制在较小的范围内(不超过3°),因此

图6 二级火箭的俯仰角速度

Fig.6 Pitchrateofthe2ndstage
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图7 二级火箭在级间分离过程中所受的气动力矩

Fig.7 Aerodynamicmomentactingonthe2ndstage

duringtheseparation

图8 火箭分离初始时刻流场

Fig.8 Theinitialflowfieldofthestageseparation

二级火箭姿控系统在两级分离后 (0.02~0.04s)
应及时启动以抑制其俯仰运动。

5 结论

运用CFD-飞行力学耦合仿真方法研究火箭热

分离动力学的关键是寻找合适的发动机燃气模型。
由于计算效率低,非平衡流模型还不适用于工程

研究,尤其是火箭设计阶段的大规模参数化仿真。
双组分气体模型在精度上接近非平衡流模型,且

计算量较小,未来在工程研究中具有较强的应用

潜力。单组分气体模型会低估火箭级间段的流动

分离,从而导致对二级火箭的俯仰或偏航运动的

预测值偏低。无黏计算则无法预测火箭级间段的

流动分离。然而,由于火箭级间段的流动分离仅

出现在分离初始阶段,在工程研究中,若主要关

注火箭的大范围线位移运动,也可采用单组分气

体模型和无黏计算,从而进一步降低计算量。
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