
文章编号: 1000-0887(2008) 11-1279-14 Z 应用数学和力学编委会, ISSN 1000-0887

多级运载火箭动态级间分离的
Monte Carlo仿真
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摘要:  提出了研究多级运载火箭级间冷、热分离的计算公式1 利用 Monte Carlo仿真, 考虑箭体分

离时,采用远离正常设计值的参数去评估分离失败的风险1 分析了各种扰动, 如动态不平衡, 剩余

推力, 分离机构引起的分离扰动, 以及冷、热分离未对准的影响, 得到分离箭体不会发生碰撞的条

件1 结果表明,当前设计满足分离要求1 
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符  号  说  明

a0 坐标系的加速度( m/ s2) u* 临界速度( m/ s)

u、v、w 箭体沿着 x、y、z 轴方向的线速度分量( m/ s) C 圆锥角(b)

p、q、r 箭体沿着 x、y、z 轴方向的角速度分量( (b) / s) Q1 气体密度( kg/ m3 )

T 横向角偏离速率( (b) / s) m 质量( kg)

P k 容器中的压强( Pa) M a 对比值

P a 喷射嘴内的压强( Pa) PM 级间压强( Pa)

P 02 冲击作用与第一级火箭之间的压强( Pa) S a 喷嘴表面积( m2)

I xy、I xz、Iyz 偏航、俯仰及滚转面上的惯量积( kg#m2) r 第一级火箭半径( m)

R 1, 2 坐标系上 1、2 级火箭重心间的相对距离( m) T k 容器内的温度( K)

I x、Iy、Iz 滚转、俯仰及偏航轴上的惯性矩( kg#m2) TM 两级之间的温度( K)

VM 两级之间的空间体积( m3) t 时间( s)

W、C、U 偏航 ,滚转及俯仰角度(b) u1 速度( m/ s)

引   言

级间分离的动力学问题引起了许多研究者的注意1 Chubb[ 1]已经建立了两个分离火箭之

间碰撞的边界条件1 Palmer 和Mitchell[ 2]研究了太空船的弹射分离1 Dwork[ 3]和Wilke[ 4]对弹射

装置中的分离机构引起的扰动提出了很有价值的见解1 Puglisi[ 5]分析了级间分离的可控性1 
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对于包括有翼箭体结构等类型的航天飞机,建立了包括稳定导数在内相当多数量的空气动力

学数据[ 6-7] 1 这些数据,已用于分离动力学的研究[ 8] 1 Christensen 和Narahara[ 9]对航天器分离

研究进行了综述, Palmer 和Mitchell
[ 10]
建立了高精度的航天器分离系统1 Waterfall[ 11]研究了分

离、旋转与不旋转简体的多弹射系统1 Bolster 和 Googins[ 12]完成了空中发射探空火箭的设计、

制作和测试的一系列工作1 Longren [ 13]分析了具有导向靴和约束横向运动横杆的自旋火箭的

稳定性1 Hurley 和Carrie
[ 14]
回顾了4杆机构分离系统的起源,并进行了平行分级往返飞船的分

离分析1 Michael和 Charles[ 15]得到了高空级间前后分离时的羽流冲击力1 Subramanyam[ 16]建立

了辅助弹射级间分离的基本模型1 Kalesnikof [ 17]编写了一本关于动态分离的专著1 Saxena[ 18]

研究了上一级火箭对分离助推器的喷射冲击作用1 Lochan等[ 19- 22]利用动力风洞模拟数据,分

析了捆绑式助推器从主火箭上分离的动力学问题1 Cheng[ 23]基于气流/结构复合模型编写分

析程序,模拟整流罩分离问题1 将程序分析结果与神州五号运载火箭足尺有效荷载作用下整

流罩分离试验数据的对比分析, 验证了该程序的有效性1 Reubush等[ 24]采用了 Monte Carlo 方

法模拟了美国国家航空航天局高超声速试验机的( hyper-x)级间分离1 Jeyakumar 和 Biswas [ 25-27]

提出了级间分离系统设计和运载火箭的动力学分析1 
在多级火箭中, 指令分离阶段是非常重要的1 假设,分离阶段完全分离, 那样可以避免决

定于横向角速率的飞行姿态发生任何变化,并能消除发生分离后级间碰撞的可能1 但是,由于
分离机制和分离火箭动态不平衡产生的偏离力而引起的分离干扰, 使得完全分离难以实现1 
另一种干扰是由于下一级火箭的剩余燃烧引起1 

预测分离轨道, 必须包括来自相邻推进系统的冲击力, 而且如果推进系统在紧靠燃尽火箭

处点火,这种推进力将特别巨大1 
分离动力学分析的实质是确定分离股扰,确定碰撞边界条件,并生成输入引导程序的数据1 

分离分析的复杂性从单自由度刚体的简单模型发展到 6自由度刚体的计算机非线性仿真分析

的复杂模型,有时还需考虑自旋和弹性影响1 通常, 这种分析常用于预测机构的标定性能,和
评估多设计参数由于标准公差引起的偏离误差1 故障模式及其影响分析已经变得很普遍,应
用中先假设故障模式,再通过装置的性能,至少能够定性地评估其影响1 

一般地,两种层次的分析都已经成功应用1 当没有复杂外力作用于箭体时,简单平面模型

应用于无自旋的分离问题,简单横向弯矩模型应用于有自旋的分离问题1 当各个参数都影响
偏离或障碍时, 例如公差的影响,假定其有最不利值,可以设计分离机构成功运转1 通常,反复
分析几次, 对确定参数值(从统计学上说,等效于 9或 10个可能大的 R值)的最不利组合, 并实

现这种条件下箭体的完美分离是非常必要的1 虽然简单分析不考虑复杂的力与力偶耦合的影
响,但是它的缺点是在参数值的最不利组合时,对满意的分离进行保守补偿1 这种分析类型对
多数简单分离已证明有效,并设计出可靠性很高的分离机构1 

当有复杂的力或力偶作用于箭体, 人工发送指令, 分离重量达到分离机构能力的临界值,

或者指令要求迫切时,则进行复杂的计算机非线性分析1 在这种分析中,力和力矩作用于各个

箭体时已仔细考虑,每个箭体都允许发生 6个自由度的刚体运动1 陀螺力矩中考虑了自旋的
影响,弹性影响也在考虑范畴之内1 另外,采用统计研究,评定各个参数在允许范围内变化时,
对分离动作的影响1 通过利用Monte Carlo技术,替代对分离动作参数每个可能组合的计算,降

低了开展这些研究的花费1 
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另一个复杂分离的分析技术是确定各个误差源的偏导数1 这些偏导数, 加上各个参数值
的变化范围,可以确定由于各个参数值的变化而引起的偏离误差1 那么,来自全部参数的偏离

误差, 综合起来可以得到全部可能的误差1 解决这些误差的有效方法, 是利用均方根方法,对
这些有关联和无关联的误差进行处理1 这种技术得到了接近精确解的结果, 虽然精确解也可
以通过更加严密的数学逼近法得到,但需要进行大量的计算机运算1 

偏微分误差分析也可以确定偏离误差的基本来源, 也可以有效地控制这些参数的变化1 
它们都可以在容许范围内变化,而不会引起额外误差1 这个信息对开展/评价权衡研究特别有
用1 偏微分法为分离机构分析及评估其可能的误差提供了最好的实用方法1 

当分离行为发生后, 在飞行期间,严密的分析需要考虑空气动力学环境、风的剪切或迸发

作用、燃料晃动、引擎喷嘴流动分离、分离进展、控制系统相互作用、分离体的质量及惯性作用、

陀螺力矩以及分离机构自身缺陷的影响
[ 28] 1 

1  级间分离建模

典型的运载火箭可能要经历几次分离,如捆绑式分离, 就有级间分离, 热防护罩分离,气垫

增压火箭分离, 以及航天器分离1 在多级火箭结构中, 最重要的事件就是分离1 显然, 正在工
作的火箭燃料烧完指令一发出,分离程序就立即开始, 烧完的那一级火箭分离,下一级火箭继

续点燃工作1 
1. 1  冷分离

问题的建模考虑在力及力矩作用下,单个箭体的分离, 模型中箭体视为刚体1 刚性物体有
6个自由度( 3个线自由度, 3个角自由度) 1 每个分离的箭体有 12个变量(即 3个线位移, 3个

角位移, 3个线速度, 3个角速度) ,公式建立中,除了通常的几何中心坐标系或地球中心惯性坐

标系(计算重力影响)及拓扑中心坐标系或发射点惯性坐标系外, 还采用了两种基本参考坐标

系1 

 图 1  坐标轴系统

在局部惯性坐标系中描述动力学问题, 而在

分离动作发生时, 个体运动问题分别采用各自的

箭体坐标描述(见图 1) 1 从箭体坐标到局部惯性
坐标的转换,及其相反过程,通过转换矩阵都可以

实现,而在转换矩阵中, 采用了 Euler 角的旋转预

固定次序(见图 2) 1 
原则上,运动方程可以在任意坐标系中表示1 

可以根据情况来选择,如惯性矩、发动机后推力和

空气动力学计算, 在箭体坐标系中计算将变得简

单,而重力计算在几何中心惯性坐标系中计算简

单1 
分离分析坐标系中, 包含两个箭体坐标系

O1x 1y 1z1 和 O2x 2y 2z 2,分别对应于下一级火箭和

上一级火箭
[ 17] 1 每个分离的火箭有6个自由度,分别是沿着 x、y、z 坐标轴的平移速度u、v、w

和转动速度 p、q、r1 Exyz 是惯性坐标系 1 分离刚开始( t = 0) 时, 3个坐标系相互平行,其中

O1x 1y 1z1 和 Exyz 重合1 方程可以表达如下:
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图 2  制动火箭推力坐标和箭体坐标的转换

  m
dv
dt

+ X @ v = Ft , ( 1)

其中, m 是火箭的质量; v = v x i
^
+ vy j

^
+ v z k

^
是线

速度; X= pi
^
+ q j

^
+ r k

^
是角速度,是由沿着箭体

坐标轴的 p、q 和r 分量组成; t是时间; Ft = Fx i
^
+

Fy j
^
+ Fz k

^
是合外力向量 1 沿着箭体 x、y、z 坐标

轴的平动方程是:

  

m(Ûu + qw - r v ) = Fx ,

m (Ûv + ru - pw ) = Fy ,

m ( Ûw + pv - qu) = Fz ,

( 2)

转动方程是:

  dL
dt

+ X @ L = Mt , ( 3)

L = Lx i
^
+ Ly j

^
+ Lz k

^
是角动量向量, M = Mx i

^
+ My j

^
+ Mz k

^
是合外力矩向量, i

^
、j
^
、k
^
分别是

关于箭体坐标系下质量中心的单位向量1 角动量向量的分量由下面得到:

  

Lx

Ly

L z

= [ I ]

p

q

r

=

Ix x Ixy Ix z

Iy x Iyy Iy z

Izx Iz y Iz z

p

q

r

1 ( 4)

沿着箭体 x、y、z 坐标轴的转动方程是:

  

IxÛp - IxyÛq - Ix z Ûr - p ( Ix z q - Ixyr ) - qr ( Iy - Iz) - Iyz ( q
2
- r

2
) = Mx ,

IyÛq - IyzÛr - Ixy Ûp - q( Ixyr - Iy z p ) - rp ( Iz - Ix ) - Ix z ( r
2
- p

2
) = My ,

IzÛr - Ix z Ûp - Iy zÛq - r ( Iy z p - Ix z q) - pq ( Ix - Iy ) - Ixy ( p
2
- q

2
) = M z 1 

( 5)

质量、转动惯量和惯量积是时间的一般函数, Fx、Fy、Fz 和Mx、My、Mz 分别是外合力、外合

力矩1 这些作用包括推力、重力、分离空气动力和干扰力的影响, 动态不平衡通过惯量积不为

0来模拟1 
Euler角确定关于惯性坐标系的箭体姿态,速率 ÛW、ÛC、Û; 根据 W、C、; 和p、q、r 表示为

  

ÛW= ( q sinC+ r cosC) (1/ ( cos ; ) ) ,

ÛC= p + tan ; ( qsinC+ r cosC) ,

Û; = qcosC- r sinC,

( 6)

速度分量在惯性坐标系下表示为

  

Ûx = u( cos ; cosW) + v ( cosWsinCsin ; - sinWcosC) +

  w ( cosWcosCsin ; + sinWsinC) ,

Ûy = u( cos ; sinW) + v ( sinWsinCsin ; - cosWcosC) +

  w ( sinWcosCsin ; - cosWsinC) ,

Ûz = - usin ; + v( sinC cos ; ) + w( cosCcos ; ) 1 

( 7)

上述方程都是一阶非线性微分方程,有两组这样的方程分别对应于各级火箭1 对于各级火箭,
这些方程的输出项是由与时间相关的 Ûx、Ûy、Ûz、x、y、z、p、q、r、W、C、;、u、v、w 组成的1 分离的

各级火箭之间的相对速度及运动, 可以通过不同值的独立参数确定1 如果在分离机构采用定
位销,则微分方程如下:
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沿着箭体坐标系 x、y、z 轴的带定位销的平动方程为

  

mB( aOx - ( q
2
+ r

2
) RB + &R B) + mH( aOx - ( q

2
+ r

2
) RH + &RH) = Fx ,

mB( aOy
+ (Ûr + pq ) RB + 2rÛR B) + mH( aOy

+ (Ûr + pq ) RH + 2rÛRH) = Fy ,

mB( aOz - (Ûq - pr) RB - 2qÛRB) + mH( aOz - ( Ûq - pr ) RH - 2qÛRH) = Fz 1 

( 8)

沿着箭体坐标系 x、y、z 轴的带定位销的转动方程为

  

ÛpIxx + ( r
2
- q

2
) Iy z + ( pr - Ûq ) Ixy - ( pq + Ûr ) Ix z + rq ( Izz - Iy y) = Mx ,

ÛqIy y + ( p
2
- r

2
) Ix z + ( pq - Ûr ) Iz y - ( qr + Ûp ) Ix y + pr ( Ixx - Izz ) -

  ( mBR B + mHRH) aOz + (2m BRBÛRB + 2mHRHÛRH) q = My ,

ÛrIz z + ( q
2
- p

2
) Ixy + ( rq - Ûp ) Ix z - ( pr + Ûq ) Iy z + pq ( Iy y - Ix x) +

    ( mBR B + mHRH) aOy + (2mBRBÛR B + 2mHRHÛRH) r = Mz 1 

( 9)

补充方程为

  

FB x = m B( aOx - ( q
2
+ r

2
) RB + &RB) ,

FHx = mH( aOx - ( q
2
+ r

2
) RH + &R H) ,

mB @ R B + mH @ RH = 01 

( 10)

1. 2  热分离

 图 3  纵列式级间分离的羽流冲

击的流动模型和控制面

在热分离中, 前后两级火箭靠的很近

( X / D [ 2) 时,返流的影响是非常显著的1 这

些影响是在气流通过烧完火箭的空穴,直接朝

紧连的一级火箭返流时产生的1 在这小节中,
主要介绍一种分析技术, 来预测前后两级火箭

分离时的羽流冲击力,及评估返流影响1 
在高空上, 作用在下一级火箭的羽流冲击

模型如图 3所示1 一旦离开喷射嘴,废气就急

速膨胀,在进入下一级箭体空穴之前, 形成一

组弓形冲击波, 那么气流反向,并几乎以声速

离开空穴1 

应用动量定理, 得到分离 x 距离后, 作用

在下一级火箭圆顶的冲击力1 假设冲击波后
面的气流几乎平行于对称轴, 且气流以声速离开空穴, 那么

  

F1X = 2PQ
r
1

0
P0 2rdr + 2Pu*Q

r
1

0
Q1u1 rdr ,

F1y = QS
1
y
PMdS, F1z = QS

1
z
PMdS ,

( 11)

以上方程可以在数值上与排气羽流的特征值解结合,然而,特征值计算很费时间,而且离喷射

嘴较远时,计算变得更加困难1 

如果对排气羽流流场,以近似公式对上述方程积分,那么计算将得到很大的简化[ 15]
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P02 = P aSa <1(Ma , �X ) (1+ kM
2
a) ,

u1 = ua 1+
2

( k - 1) M2
a

1/ 2

,

Q1 = Qa <2(M a, �X ) k ( k - 1)M
2
a ,

( 12)

  
<1( Ma , �X ) =

[ k ( k - 1)M2
a+ 2] [ cos( arctanr /�X ) ]

k( k- 1) M
2
a+ 4

2P�X 2 ,

<2( Ma , �X ) = (1/ 2) ( r a/ �X )
2
[ cos( arctanr /�X ) ]

k ( k- 1)M
2
a 1 

( 13)

根据空气动力学计算,临界速度 u
* 为

  u
*
=

2k
k + 1

gRT k1 ( 14)

将方程( 12)代入方程( 11)并积分,整理得

  F1X = kM
2
aPaS a 1 + 1

kM
2
a
[ 1 - f

a
1 ( �X ) ] +

k ( k - 1)M
2
a

[ k( k - 1)M
2
a - 2]

2
k + 1

1/ 2

@

    
k - 1
2

+
2

M
2
a
+

2

( k - 1)M 4
a

1/ 2

[ 1 - f
b
1 (�X ) ] , ( 15)

  F1y = PMS 1y , F1z = PM S1z, ( 16)

  f 1( �X ) =
1

1+ ( r1/ �X )
2 , a =

k ( k - 1) M2
a

2
+ 1, b =

k ( k - 1) M2
a

2
- 1, ( 17)

其中

  

S kP

S a
=

M a( ( k + 1) / 2) ( k+ 1) / (2( k- 1) )

(1+ ( ( k - 1) / 2) M2
a)

( k+ 1) / (2( k- 1) ) ,

P k

P a
= 1+

k - 1
2

M
2
a

k/ ( k- 1)

1 
( 18)

它们确定了在喷射嘴出口处,作用在下一级火箭的轴向羽流冲击力, TM、PM 通过下列方程计

算得到:

  
dTM

dt
=

RTM

PM VM
( kT k- TM) kOPk

g
RT k

6
n

i = 1
S
i
kP - Lc( k - 1) TM kO

g
RTM

@

    P( d1+ d2)

2
xPM -

( k - 1) ACTSCT ( TM - TCT )

R
, ( 19)

  
dPM
dt

=
0. 3kO gRT k

VM
Pk 6

n

1

S
i
kP -

    1
VM

Lc kO 0. 3gRT k
P( d 1+ d2)

2 x + SMÛx PM1 ( 20)

作用在下一级火箭的轴向羽流冲击力为

  F2x = PM S2- 6
n

i= 1
S
i
a 1 ( 21)

1. 3  分离机构的力和力偶
考虑了气垫增压火箭的力和制动火箭推力作用下的级间分离(见图 4、图 5) 1 分离推动力

是由储存在短时内点燃的固体燃料发电机产生能量的释放1 由于来自制动火箭的喷射冲击力
将不影响高度敏感的有效荷载作用面, 它的位置和支撑硬件按几何要求设计1 

为了计算来自箭体坐标系中推进单元的实际推进力,建立推进坐标系(假设坐标点在喷射
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图 4 制动火箭的数学模型 图 5 捆绑火箭的数学模型

嘴上)和箭体坐标系之间的转换矩阵1 该矩阵是箭体坐标系逆时针旋转确定的, x 轴是由方位
角 Q(由 x 轴测定) 确定推进单元的位置, z 轴是由喷射嘴倾角K确定,如图 3所示1 箭体坐标

中推力向量为
[ 27]

  Fb = T ( t ) [ cosKi
^
- sinKcosQj

^
+ sinKsinQk

^
] 1 ( 22)

推进单元推力位置为

  r = - Lci
^
+ dcosQj

^
+ dsinQk

^
1 ( 23)

推力产生的力矩为

  M = r @ Fb1 ( 24)

求推力 F ( t) 的数学模型如图4、5所示,气垫增压火箭和制动火箭的数学模型输入值为 I、A、

t 0、t 1、t2、t 3, ti 是时间, I 是发动机转动力, A是角度1 

F ( t) 曲线的表面积等效于 I ,

  I = Q
t
3

t
0

F ( t)dt , ( 25)

推力 F( t) 如下给出:

  

T =
t - t 0
t1 - t 0

h,   t 0 < t < t1,

T =
( t 1- t 2) ( t - t 1)

( t 2- t 1)
tanA+ h,   t 1 < t < t 2,

T =
t - t 3
t2 - t 3

( h - ( t 2- t 1) tanA) ,   t 2 < t < t 3,

( 26)

  h =
I + 0. 5( t2 - t 1)

2tanA+ 0. 5( t 2- t 1) ( t 3- t 2)

0. 5( t 1- t0) + 0. 5( t3- t 2) + ( t 2- t 1)
1 ( 27)

爆炸螺栓的输入值为 I、t 0、t 1、t 2, 相似于上面爆炸螺栓力如下给出:

  
T =

t - t0
t 1- t 0

2I
t 2- t 0

,   t 0 < t < t 1,

T =
t - t2
t 1- t 2

2I
t 2- t 0

,   t 1 < t < t 21 
( 28)

2  Monte Carlo方法和扰动

分离动力学研究的本质是确定分离扰动,确定碰撞边界条件,分析动态不平衡影响、剩余

推力、分离机构引起扰动的影响1 
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2. 1  Monte Carlo方法

分离分析的重要方面是模型参数(质量特性, 初始条件,分离机构参数等)的不确定性1 为
了计算这种不确定性的任意组合情况,在分离分析中, 整合了 Monte Carlo技术1 Monte Carlo仿
真为模型不确定性的定量分析,相关风险评估,和设计参数权衡比研究的公式化表示, 提供了

一个统一框架1 高速工作站的应用,使得Monte Carlo仿真作为设计和验证工具变得更加实用1 
由于Monte Carlo 技术的进步,分离分析预测了分离参数的统计范围1 统计范围用于评估

最坏条件下,级间分离硬件设计的性能[ 29] 1 
2. 2  动态不平衡的影响

各级火箭上,惯量积引起动态不平衡1 动态不平衡产生偏离速率和圆锥运动1 
2. 3  剩余推力的影响

剩余推力促使下一级火箭向前,有可能赶上并碰到上一级火箭1 
2. 4  分离机构引起的分离扰动的影响

由于制造公差, 实际上不可能完全符合分离机构1 一种或更多分离机构失效而引起附加
力的可能性不能完全排除1 这样的扰动产生作用在分离火箭上的横向力偶, 导致偏离速率的
产生1 

它们也会引起分离速度和时间的变化1 在这里, 引进一些参数, 横向角偏离速率 T 和圆

锥角C 为[ 3-4] ,

  T = q
2
+ r

2
, ( 29)

  C = arctan
Iy
Ix

q
2
+ r

2

p
1 ( 30)

在热分离中,必须关注的要点是两级火箭之间的距离1 因为体积小, 距离短,可能会引起

喷射嘴上压力升高和气流中断1 为了避免这种现象发生,必须采用下列条件[ 17]

  
da
dkP

[ 1 + 0. 33k
Pk
PM

-
1
f kP

0. 6

, f kP =
2

k + 1

k / ( k- 1)

1 ( 31)

有了这些方程, 可以获得最小容许的初始体积1 

3  仿 真结 果

利用 4个分离弹簧对火箭级间分离进行分析, 其初始分离条件为[ 16] :

图 6  分离的相对距离 图 7 分离的相对速度
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x1 = y 1 = z 1 = 0; W1 = C1 = ; 1 = 0;

u1 = v1 = w1 = 0; p 1 = 6 @ P( rad) ; q1 = r 1 = 0;
( 32)

在理想分离案例中, 不存在分离扰动,其相对距离和相对速度如图6, 图 7所示1 
两级火箭之间的分离距离单调增加,因此不会有碰撞发生1 现在,讨论各个分离扰动所带

来的影响1 

图 8  动态不平衡圆锥角的影响 图 9 弹簧刚度变化 5%对偏离速率的影响

在当前的例子中,动态不平衡假定仅在俯仰平面内存在(见图 8) 1 动态不平衡产生旋滚
速率, 致使箭体做圆锥运动, 下一级火箭圆锥角表现为时间的周期函数, 圆锥角的最大值为

215b1 上一级火箭的圆锥角随着时间而持续增长1 

图 10 分离推力 图 11  2级加速度的 x 方向分量

图 12 2级加速度的 y 方向分量 图 13  2级角加速度的 x 方向分量
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图 14  2级的 H角 图 15  爆炸螺栓的数学模型

图 16 热分离中的相对距离 图 17 热分离中的相对速度

图 18  热分离中气流引起的轴向力 图 19 热分离中的级间压强 PM

图 20 1级角加速度的 z 方向分量 图 21  2级角加速度的 x 方向分量
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图 22 2级横向角偏离速率 图 23  1级角速度的 z 方向分量

图 24 级间相对 C角 图 25  级间相对 W角

图 26 级间相对 H角 图 27  2级加速度的 y 方向分量

  现在, 讨论弹簧力变化的影响(见图 9) 1 由于制造公差, 几乎不可能得到性能完全相同的
弹簧1 一种或更多弹簧不能提供相同弹簧力的可能性不能完全排除1 在当前的例子中, 弹簧
刚度的最大变化幅度允许在正常值的 5%之内1 

模拟有 6个点火开关, 2个制动火箭和转动火箭的运载火箭的级间分离1 分离发生在真
空中, 空气动力影响可以不计1 外部力和力偶是由推力、重力、分离机构制造误差而引起1 冷
分离中,分离在下一级火箭烧尽后发生,因此质量、力偶、惯量积为常数1 热分离中, 分离在下
一级火箭烧尽前已发生, 在理想分离中,不存在分离扰动力,其相对参数如图 6和图 7所示1 

羽流冲击力和 PM 的影响如下(见图 10) 1 
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表1给出了分离刚发生时,分离箭体的动态参数1 表 2提供了对分离机构研究的分散度

参数1 表 3提供了分离箭体 12个自由度的预测值和时变值1 
1 000次仿真的记录已经完成,其结果分离参数是以统计范围: 最小值、最大值、平均值 ?

3R的形式给出(见图 11~ 图 27) 1 
表 1 分离箭体的动态参数

参量 1级火箭 2级火箭

质量 m /kg 2 000 ? 2 500 ? 2

Ix / (kg#m2) 500 ? 5 50 ? 2

I y / (kg#m2) 25 000 ? 20 200 ? 5

Iz / ( kg#m
2) 25 000 ? 20 200 ? 5

Ixy / ( kg#m
2) 0? 10% 0 ? 10%

Ix z / ( kg#m2) 0? 10% 0 ? 10%

Iy z / ( kg#m
2) 0? 10% 0 ? 10%

以上数据概述了分离参数的统计范围1 
表 2 分离机构的灵敏度

参数
离散水平

制动火箭 旋转火箭 爆炸螺栓

喷射火箭推力和爆炸螺栓力离散值 P l / % ? 4 ? 4 ? 4

喷射火箭点火和爆炸螺栓爆炸延迟时间 t / ms ? 10 ? 10 ? 10

喷射火箭倾角 Q / (b) ? 0. 5 ) )

主发动机和爆炸螺栓之间的差分脉冲 Pe / (N#s) ? 10 ? 5 ? 2

主发动机和爆炸螺栓之间的推力线偏离量 e / mm ? 0. 3 0 ? 0. 1

  表 3 分离箭体 12个自由度的变化值

物理量
1级火箭

- 3R值 预测值 + 3R 值

2级火箭

- 3R 值 预测值 + 3R值

vx / ( m/ s) 2 973 2 976 2 979 3 000. 4 3 004 3 007. 6

vy / ( m/ s) 79. 1 88 96. 9 - 280 - 231 - 182

vz / ( m/ s) 239. 2 249 258. 8 4. 5 5. 3 6. 1

x /m 2 706 3 378 4 050 2 716 3 397 4 078

y /m - 233. 6 - 194 - 154. 4 - 233 - 195 - 157

z / m - 3 559 - 2 957 - 2 355 - 3 527 - 2 968 - 2 409

p / ( rad/ s) 0 0 0 21. 2 24. 2 27. 2

q / ( rad/ s) 0. 008 7 0. 008 7 0. 008 7 - 0. 007 5 - 0. 006 5 - 0. 005 5

r / ( rad/ s) - 0. 009 7 - 0. 008 7 - 0. 007 7 0. 007 0. 01 0. 013

W/ ( rad) - 0. 11 - 0. 107 - 0. 102 - 0. 095 - 0. 091 - 0. 086

; / ( rad) 0. 78 0. 79 0. 792 0. 787 0. 79 0. 792

C / ( rad) - 0. 105 - 0. 102 - 0. 098 22 29. 5 37. 2

4  结   论

对各种扰动的限制, 可以采用容许偏离速率的知识来进行说明, 偏离速率依赖于火箭的性

能及对电机局限性的控制1 分离动力学分析为机载电机控制和选择、评估分离机构提供了一
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定参考价值1 采用统计方法, 可以对分离箭体设计参数变化的影响进行评估,也可以对分离参

数的统计范围进行检测1 
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Monte Carlo Simulation of Stage Separation

Dynamic of a Multistage Launch Vehicle

J. Roshanian,  M. Talebi
( Depar tm en t of Aerospace Engin eer in g , K . N . Toosi Un iv er sit y of Technology , Tehran , Ir an )

Abstract: The formulation used for studies of cold and hot separating stages of a multistage launch

vehicle was provided. Monte Carlo simulation is employed to account for the off nominal design pa-

rameters of the bodies undergoing separation to evaluate the risk of failure for the separation event.

All disturbances, effect of dynamic unbalance, residual thrust, separation disturbance which are

caused by the separation mechanism and misalignment in cold and hot separation are analyzed to and

out the nonoccurrence of collision between the separation bodies. The results indicate that the current

design satisfies the separation requirements.

Key words: ullage-rocket; retro-rocket; launch vehicle; Monte Carlo; hot separation; cold separa-

tion
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