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摘　要：固体火箭发动机工作过程由于结构变形与内流场之间的流固耦合作用可能造成发动机内流场压强振

荡，导致载荷的动态受力甚至可能毁坏载荷。从耦合算法、界面数据传递、动网格算法三个方面介绍了流固耦

合数值计算方法，总结了流固耦合在分段式固体火箭发动机工作过程压强振荡方面的研究及应用进展。指出

基于分离解法，结合流场大涡模拟模型，能较好的求解固体发动机内因流固耦合因素导致的压强振荡问题。
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０　引言

在固体火箭发动机工作过程中，发动机药柱在燃

烧室高温高压燃气的动态冲击作用下发生变形，而药

柱变形导致流体边界发生改变，造成燃气流动通道变

化。大型分段式固体火箭发动机装药结构复杂，在段

与段之间通常采用绝热环来控制发动机装药分段的

前端燃烧区域，燃气流经绝热环所引起的周期性涡脱

落使燃烧室压强发生振荡，燃烧室压强振荡与绝热环

结构的变形振荡之间的耦合作用可能使推力产生影

响，引起载荷的动态受力，将极大的降低发射器的性

能甚至可能毁坏载荷。

采用流固耦合方法对此类耦合问题进行求解可

以揭示内流场、结构、燃烧的相互影响规律，更真实的

反映发动机工作状态，提高发动机设计水平。文中主

要从流固耦合计算方法及其在分段式固体发动机工

作过程方面的应用进行综述，为相关研究提供一定的

参考。

１　流固耦合方法研究

近年来，为研究自然现象中许多流体力学与固体

力学交叉问题，逐渐形成一门新的力学分支：流固耦

合力学（ｆｌｕｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｃｓ）。该学

科主要研究变形固体在外激励和流场共同作用下的

各种力学行为以及固体变形和流场的相互作用规律。

由于流固耦合计算涉及到多个物理场，而各物理场具

备不同的性质，对其求解存在较大难度，研究人员在

这方面做了大量的工作，包括耦合算法、界面数据传

递、动网格算法等等。

１．１　耦合算法

对于流固耦合问题的求解，比较简单的可采用解

析法或半解析法，而具有复杂边界条件的实际工程问

题，则很难给出解析解，采用数值解法进行近似求解

是目前比较有效的方法。流固耦合数值计算方法一

般分为两类：整体解法（ｍｏｎｏｌｉｔｈｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ）和分离

解法（ｐａｒｔｉｔｉｏｎｅｄｍｅｔｈｏｄ），如图１所示。
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　　　　　（ａ）整体解法　　　　　　（ｂ）分离解法

图１　耦合方法

整体解法通过结合流场、结构方程重新形成控制

方程，然后被同时求解。Ｍｉｃｈｌｅｒ
［１］等人指出整体解

法可以保证系统能量守恒，结果更加精确。该方法必

须同时处理欧拉体系下的流体方程以及拉格朗日体

系下的结构方程，由于结构和流场刚度不同导致耦合

矩阵通常是病态的，极大增加求解难度，目前还在研

究初期多应用于简单的模型研究及验证。

为利用现有流场解算器和结构解算器，采用分离

解法将其整合成流固耦合分析代码被认为是一种快

速高效的方法。分离解法是结构和流场采用不同的

求解器，在各自独立的网格求解，流场网格与结构边

界之间通过耦合器进行数据传递。目前，已有专门的

商业软件如 ＭＰＣＣＩ等耦合器得到有效的利用。该耦

合方式便于采用现有的各种求解器求解，但由于传递

数据不同时导致精度大幅降低。引入预测－校正形

式的紧耦合模式［２］使数据能够同时传递，可以有效的

解决复杂的非线性问题，但由于预测－校正步的采

用，增加了计算时间。其进一步的发展是将子循环与

预测－校正算法结合，当流场、结构各自时间步不匹

配时，通过子循环的方法，确定交换数据的时间，达到

最优耦合时间步的目标。Ｓ．Ｐｉｐｅｒｎｏ
［３］比较了不同预

测算子对结果的影响，并对精度与稳定性进行分析。

这种分区求解并通过耦合界面传递数据的方法实际

类似于ＢｌｏｃｋＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ方法，有时候在某些强烈

耦合问题会存在收敛问题而失效［４］。近年来出现的

ＢｌｏｃｋＮｅｗｔｏｎ类迭代方法
［５］能够利用原有代码的同

时实现强耦合的性质，由于具有较强的鲁棒性和收敛

特性被认为是分离求解中最好的解法，已在一些耦合

问题上得到应用［６］，但目前还处于起步阶段，无论理

论还是应用都不太成熟。

１．２　界面数据传递算法

在许多流固耦合数值模拟中，耦合边界上生成完

全匹配的网格较为困难，一方面通常流场网格会比结

构网格更细，另外不同场的离散边界可能存在间隙。

因此发展优秀的数据传递格式在流固边界上进行压

强、位移等数据的传递显得较为重要。

一般认为，守恒方法必须保证能量在边界守恒。

该方法通常采用一个传递矩阵在耦合边界之间传递

位移和压强，但容易导致结构所受的压强产生非物理

性震荡［７］，特别是柔性结构体现最为明显。由此发展

的利用两个不同的传递矩阵分别传递压强和位移具

有不存在压强非物理性震荡的优点，但同时带来的是

边界能量不守恒的问题。但对于迭代求解技术，这是

可以忽略的，因为在非稳态计算中，如果信息传递导

致的误差小于离散误差，该误差在计算中并不影响计

算的稳定性和精度。Ｒ．Ａｈｒｅｍ
［８］展示了守恒，一致两

种耦合方法的精度和效率的不同。研究发现：当耦合

方法基于弱形式的耦合条件时，守恒方法是最好的

选择。

１．３　动网格算法

在流固耦合问题中，结构变形导致流场区域发生

变化，因此一种快速、自动的网格变形技术显得非常

重要。最开始由Ｂａｔｉｎａ
［９］提出基于弹簧分析方法的

动网格技术能处理大变形问题，该技术采用类似于椭

圆型网格生成方法的迭代方法。由Ｅｒｉｋｓｓｏｎ
［１０］发展

的无限插值方法（ＴＦＩ）是代数方法的一种，其具有很

高的效率和精度，但并不适合多块网格区域。针对较

大的变形以及复杂的区域，采用求解拉普拉斯方程与

无限插值方法相结合的方法得到了很好的应用，对复

杂边界具有较好的适应性并能有效提高动网格质量。

对于界面网格移动求解可分为显式的拉格朗日

方法以及隐式的欧拉方法。最近几年，欧拉方法（例

如ｌｅｖｅｌｓｅｔｍｅｔｈｏｄｓ，ｖｏｌｕｍｅｏｆｆｌｕｉｄｍｅｔｈｏｄｓ，ｐｈａｓｅ

ｆｉｅｌｄｍｅｔｈｏｄｓ）在动边界方面因为其简单、鲁棒性较

好而得到显著发展并逐渐占据统治地位，但在拓扑发

生变化时可能精度较低。拉格朗日方法（例如 ｍａｒｋ

ｅｒｐａｒｔｉｃｌｅ，ｆｒｏｎｔｔｒａｃｋｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ）能提供高精度、

低耗费的解决方法，但是在处理自相交问题时导致不

稳定性。ＸｉａｎｇｍｉｎＪｉａｏ
［１１］基于惠更斯原理发展了一

种界面移动方法（ｆａｃｅｏｆｆｓｅｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ，ＦＯＭ），其

优点在于能够显式推进表面网格。

２　流固耦合在分段式发动机工作过程

数值模拟的应用

　　大型分段式固体火箭发动机中常采用绝热环来

控制推进剂燃烧以改善推进性能，绝热环通常被粘接

在推进剂的一侧来阻止该表面被点燃。当推进剂表

面向后燃烧时，其在径向的燃烧速度比推进剂低，导

致部分绝热环暴露在燃烧室，如ＲＳＲＭ 中间段的绝

热环在推进剂完全燃烧后其径向宽度仍是原始尺寸

的２８％
［１２］，其突出燃烧室部分前后不同的压差导致

绝热环弯曲，可能发生某些角度的发散振荡。由于气

流的湍流性质，绝热环上的载荷通常是三维而且非常

·２１１·
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混乱，导致绝热环的运动非常复杂。大多数实验室开

展的冷流试验及数值仿真结果［１３］表明涡的脱落在绝

热环处产生，形成典型的障碍涡。这种障碍造成的脱

落涡显著的影响附近的流动区域［１４］，能够驱动声场

及燃烧的不稳定性以及增加湍流强度。研究发现不

仅绝热环的几何形状［１５］非常重要，其与流动的耦合

导致的动态变形亦非常重要。美国航空宇宙试验

室［１６］（ｔｈｅａｅｒｏｓｐａｃｅｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ）对发动机的声场与

结构之间的耦合进行研究，强调在发动机工作过程安

全分析中多物理场的耦合作用是应该考虑的。

早期求解此类耦合问题通常采用静态或者准静

态形式［１７］。Ｊ．Ｃ．Ｔ．Ｗａｎｇ
［１８］等人采用在燃面上选取

特殊点，利用经验公式得到位移－压强相互影响因素

的简化耦合分析方法对ＴｉｔａｎＩＶ固体火箭发动机工

作过程进行数值模拟，对其安全进行了评估并重新设

计最终获得试车成功。进一步的研究［１９］发现：在绝

热环对发动机压强振荡中的影响因素分析中采用完

善的三维湍流模型进行计算是必须的。由于固体火

箭发动机内流场具有结构复杂、雷诺数高等特点，无

法直接用ＤＮＳ进行仿真。而雷诺时均模拟模型又无

法模拟漩涡运动、振荡燃烧、声场脉动等问题，故大涡

模拟（ＬＥＳ）就成了较好选择。最早进行ＬＥＳ计算的

是气象学家Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ
［２０］，他所使用的就是仍在广

泛采用的Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ亚格子尺度模型，但由于模型

中的数字是预先给定的，而在物理上这一系数与流动

密切相关，同时忽略了能量由小尺度结构向大尺度结

构逆向传递的过程。Ｇｅｒｍａｎｏ
［２１］提出的动态亚格子

模型以Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ模型为基础，其中的未知系数是

直接由可求解的大尺度量计算得到，因此模型中的系

数是时间和空间的函数，这比Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ模型所采

用的固定系数更合理。因此得到许多学者的关注，并

有相当广泛的应用。

由先进火箭仿真中心（ｃｅｎｔｅｒｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｄ

ｖａｎｃｅｄｒｏｃｋｅｔｓ）开发的Ｒｏｃｆｌｕｉｄ?ＭＰ流场解算器，将

大涡模拟技术和高级湍流燃烧模型相结合，基于Ｋｏｌ

ｍｏｇｏｒｏｖ理论和拟正规近似，开发了气流方向均匀化

模型以及最优ＬＥＳ公式
［２２］，对分段式缩比发动机以

及真实发动机的工作过程进行了极为详述的描述。

Ｆ．Ｓｔｅｌｌａ
［２３］等人采用ＦＬＵＥＮＴ软件，结合 ＭＩＬＥＳ方

法，研究了分段式发动机喷管空腔体积对压强振荡的

影响，指出声压水平随喷管空腔体积线性增加。

为更好的对分段式发动机工作过程稳定性进行

分析，将大涡模拟应用到流固耦合计算模型得到采

用。图２所示为某模型发动机，针对绝热环为柔性

（实线）和刚性（虚线）两种情况进行数值模拟计算的

内弹道压强曲线。其中柔性绝热环算例采用 ＭＰＣＣＩ

软件耦合计算结构动力学软件 ＡＢＡＱＵＳ和计算流

体动力学软件ＦＬＵＥＮＴ进行流固耦合计算，刚性绝

热环采用ＦＬＵＥＮＴ单独计算（此时绝热环不变形）。

可以发现在考虑绝热环与内流场耦合变形作用下，压

强振幅变大，振荡更为激烈。显然这种耦合因素在实

际计算中有必要引起重视。

图２　柔性／刚性绝热环对压强振荡的影响

Ｂ．Ｗａｓｉｓｔｈｏ
［２４］对ＲＳＲＭ中气流通过柔性绝热环

的流动现象进行三维数值模拟，特别关注于点燃１００ｓ

后接近中间分段处的连接部位，采用分离解法，流场

采用动态可压缩大涡模拟，结构采用隐式有限单元法

求解。椭圆型偏微分方程网格移动方法在多块结构

化流场求解器中的应用使得不需要网格重构就能模

拟柔性绝热环的周期性运动。计算结果对绝热环几

何及材料设计具有较高的参考价值，该项研究同样介

绍了制止耦合不同计算模块所出现的非物理性振荡

的处理方法。其研究方法为耦合计算在大型工程计

算方面的应用提供了较好的参考方案。

３　结论

文中介绍了流固耦合方法及界面传递算法，总结

了流固耦合方法在分段式固体火箭发动机工作过程

压强振荡方面的应用进展。指出采用基于分离解法

的耦合求解方式，并且利用守恒传递数据的方式，能

够方便高效的处理大型工程计算问题。将大涡模拟

应用于耦合代码中的流场求解器，对固体发动机内因

流固耦合导致的压强振荡现象进行研究，能够获得较

好的计算结果。

参考文献：

［１］　ＣＭｉｃｈｌｅｒ，ＳＪＨｕｌｓｈｏｆｆ，ＥＨｖａｎＢｒｕｍｍｅｌｅｎ，ｅｔａｌ．Ａ

ｍｏｎｏｌｉｔｈｉｃａｐｐｒｏａｃｈｔｏｆｌｕｉｄ?ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［犑］．

ＣｏｍｐｕｔｅｒｓａｎｄＦｌｕｉｄｓ，２００４，３３（５）：８３９－８４８．

［２］　ＩＤＰａｒｓｏｎｓ，ＰＡｌａｖｉｌｌｉ，ＡＮａｍａｚｉｆａｒｄ，ｅｔａｌ．Ｃｏｕｐｌｅｄｓｉｍｕｌａ

（下转第１１８页）

·３１１·



弹 箭 与 制 导 学 报 第３２卷　

下结论：

１）在文中计算条件下，级间孔的半径与燃烧室半

径之比（犱ｉ／犇）的合理取值范围为１／３～１／２。

２）不同粒径颗粒，粒径越小，在第一燃烧室与喷

管中无颗粒区越小。

３）不同粒径的颗粒，在颗粒含量相同的情况下，

粒径越小对级间挡板的冲蚀范围越大，冲蚀程度越

严重。

文中所得结果与实际理论相符，可为以后对脉冲

发动机的研究提供一定参考。
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