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摘　 要：针对升力体火箭在低空高速飞行环境下上面级分离难度大的问题，提出了一种基于分离弹簧

的上面级分离方案，将 ＡＤＡＭＳ 和 Ｍａｔｌａｂ 集成实现了分离多体动力学仿真分析，采用试验设计方法对

同时考虑分离工况偏差和分离弹簧偏差的上面级分离过程进行打靶仿真计算，确保了分离方案的可

靠性。 为了进一步优化分离方案，基于 Ｉｓｉｇｈｔ 建立了上面级分离优化问题模型，并采用多岛遗传算法

对分离弹簧质量进行了优化设计，在确保分离过程满足全部约束条件的情况下使分离弹簧质量大幅

降低，其降幅达到了 ４８．８７％，有效提升了火箭性能。
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　 　 运载火箭的分离运动是一个复杂的高速多体运

动学过程，近几十年来各国火箭型号由于分离出现

问题导致飞行失败的情况并不少见，故分离是运载

火箭执行任务中至关重要的一环，分离方案的可靠

程度以及分离装置的性能将直接决定发射任务

成败［１］。
运载火箭上面级分离一般为冷分离，升力体火

箭为了充分利用分离前体的升力体构型产生的高升

阻比特性，分离高度较低、动压较大，分离过程中气

动特性相对复杂，在下面级助推器的影响下分离难

度更大，往往需要依靠分离弹簧等分离能源辅助前

后体安全分开［２］。 分离弹簧作为一种常用的分离

能源，优势在于不需要火工品，分离可靠性高，但其

在分离过程中产生的分离力会同时作用在前后体

上，进而同时影响前后体的相对位置和姿态，故分离

弹簧的性能参数对分离可行域和适应边界影响

较大［３］。
近年来国内外对分离动力学过程和分离弹簧作

用影响展开研究，Ｃｈｒｉｓｔｅｎｓｅｎ 等［４］ 完成了分离动力

学分析综述，对各类分离动力学问题进行了归纳总

结；Ｃｈａｏ 等［５］对基于分离弹簧的有效载荷卫星释放

过程进行了分析，重点研究了分离对卫星相对运动

和姿态的影响；Ｓｈｉｅｌｌ 等［６］ 研究了分离弹簧将有效

载荷模块从某航天器中分离的过程，分析满足最小

分离速度、最小姿态扰动等约束条件，并确保分离体

间不发生干涉碰撞；Ｌｉｕ 等［７］ 对航天器分离弹簧进

行了优化设计，以最小体积为优化目标，在确保性能

参数满足要求的情况下实现体积有效降低；袁勇

等［８］对采用 ４ 根分离弹簧的小卫星分离过程进行了

分析，重点考虑了弹簧作用点、推力线、不同步性等

偏差干扰因素，获得了不同影响因素对分离精度的

敏感程度及相互关系。 本文针对某升力体火箭在低

空高速飞行环境下的上面级分离问题开展研究。 首

先基于 ＡＤＡＭＳ 和 Ｍａｔｌａｂ 的多体动力学联合仿真分

析完成了上面级分离方案设计，明确了分离弹簧的

初始性能参数和安装位置，同时在仿真分析过程中

引入了火箭各项偏差干扰，并通过试验设计完成了

打靶仿真，确保在偏差干扰下也能够安全分离。 之

后为了进一步提升火箭性能，以分离弹簧质量最小

为目标，基于 Ｉｓｉｇｈｔ 建立了上面级分离优化问题模

型，采用多岛遗传算法对分离弹簧性能参数和安装

位置进行了设计优化。 最终在确保安全分离的条件

下大幅降低了弹簧质量，相比初始状态降低了

４８．８７％，从而实现了对火箭性能的提升。
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１　 上面级分离问题描述

在运载火箭研制中，分离技术的研究十分关键。
本文研究的升力体火箭上面级分离采用冷分离方

案，分离面设置在分离前体和分离后体的对接面，在
对接面处安装 ４ 根分离弹簧辅助前后体安全分开。
上面级分离前，火箭几何模型坐标系如图 １ 所示。

图 １　 坐标系示意图

其中坐标原点 Ｏ 位于分离前体顶点偏上的位

置；ＯＸ 轴位于火箭纵向对称平面内，垂直于底部平

面，与分离后体柱段轴线重合，从弹尾指向分离前体

方向为正；ＯＹ 轴位于火箭纵向对称平面内，垂直于

ＯＸ 轴指向上方为正；ＯＺ 轴垂直于 ＯＸＹ 平面，正向

满足右手定则。
分离前体底部存在突出物，其伸入分离面以下

２２５ ｍｍ，故分离过程中需确保前后体轴向相对运动

距离超过 ２２５ ｍｍ 时不发生碰撞，将此作为安全分

离的重要约束条件。 上面级分离位置关系如图 ２
所示。

图 ２　 上面级分离位置关系

为了提升分离可靠性，在分离前体突出物左右

两侧对称安装 ４ 个分离弹簧，如图 ３ 所示。 同时，由
于分离前体为升力体构型，为了利于分离前体起控，
需确保分离过程中不出现低头运动情况，即俯仰角

增量大于 ０，故将分离弹簧布置在分离前体和分离

后体质心偏下的位置，使其在分离过程中能够为分

离前体提供抬头力矩。
确定分离弹簧初始性能参数如表 １ 所示。

图 ３　 分离弹簧安装位置

表 １　 分离弹簧初始性能参数

初始

推力

Ｆ０ ／ Ｎ

自由

长度

ｘ０ ／ ｍｍ

工作

行程

ｘｈ ／ ｍｍ

弹簧刚

度 ｋ ／
（Ｎ·ｍｍ－１）

弹簧

质量

Ｍ ／ ｋｇ

弹簧

个数

需求 ｎ
８０３ ２８０ １７１ ４．７ ０．６０２ ４

分离弹簧机构由外套筒、内套筒、上顶板和弹簧

组成［９］，外套筒固定安装在分离后体的弹簧支架

上，从而使分离过程中分离弹簧机构随分离后体运

动，且与分离后体完全固连、无相对运动。 尚未分离

时，分离弹簧处于最大压缩状态，此时弹簧预紧力达

到最大 ８０３ Ｎ。 随着前后体逐渐分离，弹簧力逐渐

释放，在弹簧作用下内套筒与上顶板向前伸出外套

筒，并通过外套筒端口限位确保内套筒与外套筒的

相对运动仅有一个（轴向）自由度。 最终弹簧达到

自由长度，弹簧推力完全释放，内套筒伸出长度达到

最大［１０］。 分离弹簧机构的结构示意图如图 ４ 所示。

图 ４　 分离弹簧结构示意图

２　 多体动力学数学模型与仿真模型
分析

２．１　 分离数学模型

首先通过理论分析建立数学模型，对前后体的

运动特性进行初步分析［１１］。
由于上面级分离过程较复杂，在建立分离动力

·９０１·
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学的数学模型时进行适当简化，将前后体气动力简

化为分离全程受到气动力的平均值，可使得理论分

析结果与实际结果相差较小，分离过程中考虑了以

如表 ２ 所示的受力因素。
表 ２　 上面级分离受力因素

受力情况 备注
前后体气动力 Ｆ１，Ｆ２ ／ Ｎ 分离过程中简化为分离全程平均值

前后体气动力矩 Ｍ１，Ｍ２ ／ Ｎｍ 分离过程中简化为分离全程平均值
分离弹簧推力 Ｆ弹 ／ Ｎ 弹簧推力 Ｆ弹 ＝ ｋ（ｘ－ｘ０）

分离后体发动机后效力后 Ｆ后效 ／ Ｎ 分离过程中根据内弹道特性线形插值

　 　 将前后体分离运动分解为：质心轴向相对运动、
质心法向相对运动和前后体相对各自质心的转动运

动。 其中，分离弹簧推力作用点简化为分别作用于

前后体质心［１２］。
前后体法向运动和转动运动的微分方程如（１）

式所示：

ΔＨ ＝ １
２

ＦＮ２

ｍ２

－
ＦＮ１

ｍ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｔ２

θ１ ＝ １
２

Ｍｚ１

Ｊ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｔ２

θ２ ＝ １
２

Ｍｚ２

Ｊ２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｔ２

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï

（１）

式中： ｍ１，ｍ２ 分别为分离前体和分离后体的质量；
ＦＮ１，ＦＮ２ 分别为分离前体和分离后体受到的法向气

动力；ΔＨ 为前后体法向相对错动距离；θ１，θ２ 分别为

分离前体和分离后体的俯仰角增量；Ｊ１，Ｊ２ 分别为分

离前体和分离后体的转动惯量；Ｍｚ１，Ｍｚ２ 分别为分离

前体和分离后体受到的气动力矩；
分离过程中，后体碰撞危险点的运动情况可分

解为：后体质心在惯性坐标系下的平动运动与碰撞

危险点相对后体质心转动运动的叠加，如图 ５ 所示。

图 ５　 后体碰撞危险点运动示意

由图可见，碰撞危险点在分离过程中的法向合

位移 Ｙ ＝ Ｙ１ ＋ Ｙ２，代入前后体几何参数和气动力进

行计算，可获得碰撞危险点的法向合位移。 联立公

式（１），并通过前后体几何参数转换，即可分别求得

分离前体和分离后体碰撞危险点的法向合位移，从
而求得分离间隙以及分离碰撞时间。

考虑分离弹簧工作情况时，前后体轴向运动情

况如（２） 式所示，令弹簧自由长度 ｘ０ 小于最小安全

分离距离（２２５ ｍｍ），当 ｘ ＜ ｘ０ 时根据受力分析得到

ｍ１ａ１ ＝ Ｆ弹 － ＦＡ１

ｍ２ａ２ ＝ － Ｆ弹 － ＦＡ２ ＋ Ｆ后效

Ｆ弹 ＝ ｋ（ｘ０ － ｘ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２）

式中： ａ１，ａ２ 分别为分离前体和分离后体的轴向加

速度；Ｆ弹 为分离弹簧推力；ＦＡ１，ＦＡ２ 分别为分离前体

和分离后体受到的轴向气动力；Ｆ后效 为分离后体发

动机后效力；ｋ 为弹簧刚度系数；ｘ０，ｘ 分别为弹簧自

由长度和前后体轴向分离距离。 令

ａ ＝ － ｋ
ｍ１

＋ ｋ
ｍ２

é

ë
êê

ù

û
úú

ｂ ＝ ｋｘ０
１
ｍ１

＋ １
ｍ２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

ＦＡ２

ｍ２

－
ＦＡ１

ｍ１

－
Ｆ后效

ｍ２

ì

î

í

ï
ïï

ï
ï

（３）

则

ｘ̈ ＝ ａｘ ＋ ｂ （４）
由（４）式可求出通解

ｘ ＝ ｃ１ｃｏｓ（ － ａ ｔ） ＋ ｃ２ｓｉｎ（ － ａ ｔ） ＋ Ｍ （５）

ｘ̇ ＝ － ｃ１ － ａ·ｓｉｎ（ － ａ ｔ） ＋

　 ｃ２ － ａ·ｃｏｓ（ － ａ ｔ） （６）
　 　 当 ｔ ＝ ０ 时，ｘ ＝ ０，ｘ̇ ＝ ０，ｘ̈ ＝ ｃ１ａ

联立可求得

Ｍ ＝－ ｂ
ａ

ｃ２ ＝ ０

ｃ１ ＝ ｂ
ａ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（７）

　 　 当 ｘ ＝ ｘ０ 时，ｔ０ ＝ ｃｏｓ －１ ａ
ｂ
· ｘ０ ＋ ｂ

ａ
æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú·

１
－ ａ

，

ｔ０ 为弹簧达到自由长度时经历的时间。

·０１１·



第 １ 期 缪佶，等：升力体火箭上面级分离弹簧优化设计研究

当 ｘ ＞ ｘ０ 时，分离弹簧已不再继续做功，该状态

下根据受力分析得到（８）式
ｍ１ａ１ ＝ － ＦＡ１

ｍ２ａ２ ＝ － ＦＡ２ ＋ Ｆ后效
{ （８）

　 　 联立求解可得到

ｘ ＝ ｘ０ ＋ ∫ｔ －ｔ ０
０

ｘ̇０ ＋
－ ＦＡ１

ｍ１

－
－ ＦＡ２ ＋ Ｆ后效

ｍ２

æ

è
ç

ö

ø
÷·ｔｄｔ ＝ ｘ０ ＋

　 ｘ̇０（ ｔ － ｔ０） ＋ １
２

－ ＦＡ１

ｍ１

－
－ ＦＡ２ ＋ Ｆ后效

ｍ２

æ

è
ç

ö

ø
÷ （ ｔ － ｔ０） ２

（９）

式中， ｔ０ ＝ ｃｏｓ －１ ａ
ｂ
· ｘ０ ＋ ｂ

ａ
æ

è
ç

ö

ø
÷

é

ë
êê

ù

û
úú·

１
－ ａ

，ｘ̇０ ＝ －
ｂ
ａ
·

－ ａ·ｓｉｎ（ － ａ·ｔ０）。
此时该方程为前后体轴向分离距离 ｘ 与弹簧刚

度系数 ｋ、弹簧自由长度 ｘ０、分离时间 ｔ 有关的函

数。 因此，当分离弹簧性能确定时，即可获得轴向相

对分离距离、分离间隙随分离时间 ｔ 的变化情况。
对于本文上面级分离方案，将分离弹簧的刚度

系数和自由长度代入公式，计算得到当前后体轴向

分开 ２２５ ｍｍ 时，分离时间为 ０．１９２ ｓ，最小分离间隙

为 １８４．６１ ｍｍ。 因此，通过建立数学模型进行理论

计算可获得结论：上面级可以实现安全分离，且分离

间隙余量较大。
２．２　 分离仿真模型

为了建立更加准确预示分离过程的精细化模

型，本文联合多种软件对整个分离过程进行多体动

力学仿真分析［１３］。 首先采用 ＣＡＴＩＡ 进行三维精细

化建模，将模型导入到 ＡＤＡＭＳ 中进行多体动力学

仿真分析，之后完成 ＡＤＡＭＳ 与 Ｍａｔｌａｂ 的输入输出

接口设置，通过 Ｍａｔｌａｂ 实现气动数据插值，并利用

ｓｉｍｕｌｉｎｋ 完成 ＡＤＡＭＳ 多体动力学分析模块与气动

数据插值模块的集成，实现数据传递。 ＡＤＡＭＳ 和

Ｍａｔｌａｂ 进行联合仿真流程如图 ６ 所示。
如流程图所示，根据初始分离姿态，得到分离起

始时刻的气动特性。 将气动特性传入 ＡＤＡＭＳ 多体

动力学求解模块，获得下一迭代步两体姿态和位置

的变化情况，之后将该变化情况传回 Ｍａｔｌａｂ 气动插

值程序获得下一迭代步的气动特性。 如此反复进行

迭代计算，直到两体的分离距离满足分离要求，则分

离仿真结束。

图 ６　 ＡＤＡＭＳ 与 Ｍａｔｌａｂ 联合仿真流程图

　 　 上面级分离过程中，分离弹簧推力同时作用在

分离前体和分离后体上，由于分离前体和分离后体

质量特性存在差异，在弹簧推力作用下前后体存在

相对姿态转动，从而使弹簧的推力作用点在分离过

程中不断移动。 故仿真模型中除弹簧轴向推力外，
还需要考虑弹簧推力作用点在分离前体底部移动产

生的摩擦力［１４］。
２．３　 分离仿真分析结果

对基于分离弹簧的上面级分离过程开展仿真分

析。 仿真初始条件为：分离动压 ３ ０００ Ｐａ，分离攻角

２°，分离过程中后体发动机后效力取 ４００ Ｎ。 本文

取分离前体起控时刻为上面级分离后 ０．５ ｓ，在标准

分离 条 件 下， 分 离 ０． ５ ｓ 时 轴 向 分 离 距 离 为

５３１．７ ｍｍ，分离过程中最小分离间隙为 １７３．２ ｍｍ，
分离后体脱离分离前体突出物包络时间为 ０．２１５ ｓ。
分离仿真情况如图 ７～９ 所示。 可以看出，前后体能

够安全可靠分离，该仿真计算结果与 ２．１ 节理论推

导结果较为接近，偏差不超过 １０％，能够验证理论

分析的正确性，较小的差异主要在于理论推导中将

前后体气动力简化为分离全程受到气动力的平均

值，以便于推导计算。

图 ７　 轴向相对分离距离

·１１１·
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图 ８　 轴向相对分离速度

图 ９　 法向相对分离距离

３　 偏差试验设计打靶仿真

３．１　 上面级分离偏差项

实际分离过程中，分离工况不会像标准状态那

么理想，存在大量偏差干扰，使得上面级分离风险增

大。 为了验证分离方案的适应能力和可靠性，确保

其在各极限偏差条件下也能安全分离，采用 ＤＯＥ
ｓｃｒｅｅｎｉｎｇ ｄｅｓｉｇｎ（２ ｌｅｖｅｌ）方法获得各极限偏差组合

下的设计矩阵，对各偏差条件下分离过程进行打靶

仿真分析。 对分离过程影响较大的偏差为：前后体

气动力偏差、后效力推力偏差、质心位置偏差、质量

偏差、转动惯量偏差［１５］。 基于该背景火箭研制情

况，并参考规模相近火箭的设计情况，各偏差项偏差

取值见表 ３。
除分离工况偏差外，分离弹簧在安装和工作过

程中也会产生偏差，对分离前体起控姿态和分离间

隙产生干扰，故也需要对分离弹簧的安装位置偏差、
性能偏差以及不同步性导致的推力偏差进行分析。
根据航天工业部部标准 ＱＪ １７８７－８９，Ⅱ类弹簧推力

极限偏差不超过 １０％；根据生产误差及装配工艺，
弹簧安装位置偏差不会超过 ５ ｍｍ，为便于分析其影

响程度，将弹簧推力位置偏差适当扩大至 １０ ｍｍ 进

行分析，故打靶仿真中考虑的分离弹簧各偏差项及

其上下限如表 ４ 所示。
表 ３　 分离工况偏差项情况

偏差项 下偏差上偏差

气动力偏差 ΔＦ１，ΔＦ２ ／ ％ －２０ ＋２０
后效推力偏差 ΔＦ后效 ／ Ｎ ２００ ７００

分离前体质量偏差 Δｍ１ ／ ｋｇ －２０ ＋２０
分离后体质量偏差 Δｍ２ ／ ｋｇ －２０ ＋２０

分离前体质心偏差（三方向）
Δｘｃ１，Δｙｃ１，Δｚｃ１ ／ ｍｍ －１０ ＋１０

分离后体质心偏差（三方向）
Δｘｃ２，Δｙｃ２，Δｚｃ２ ／ ｍｍ －１０ ＋１０

分离前体转动惯量偏差 ΔＪｘ１，ΔＪｙ１，ΔＪｚ１ ／ ％ －１０ ＋１０
分离后体转动惯量偏差 ΔＪｘ２，ΔＪｙ２，ΔＪｚ２ ／ ％ －１０ ＋１０

表 ４　 分离弹簧偏差项情况

偏差项 下限 上限

分离弹簧推力偏差 ΔＦ弹 ／ ％ －１０ ＋１０

分离弹簧刚度系数偏差 Δｋ ／ ％ －１０ ＋１０

分离弹簧推力位置法向偏差 Δｙ ／ ｍｍ －１０ ＋１０

分离弹簧推力位置侧向偏差 Δｚ ／ ｍｍ －１０ ＋１０

基于表 ３ 和表 ４ 的所有偏差项，在 ＡＤＡＭＳ 中

建立考虑偏差干扰下的分离仿真模型，对该模型进

行打靶仿真分析。
３．２　 打靶仿真分析结果

采用 ＤＯＥ ｓｃｒｅｅｎｉｎｇ ｄｅｓｉｇｎ（２ ｌｅｖｅｌ）方法针对各

偏差项选取 ２５６ 个试验设计状态，并进行 ２５６ 次打

靶仿真。 其所有设计参数均取上下边界值，进行交

叉组合并生成设计矩阵［１６］，基于设计矩阵完成打靶

仿真计算和结果分析，打靶仿真结果如图 １０ ～ １２
所示。

根据仿真结果，分离 ０．５ ｓ 时前后体轴向相对分

离距离范围为 ４７０ ～ ５８０ ｍｍ，轴向相对分离速度范

围为 ８４０ ～ １ １００ ｍｍ ／ ｓ，最小分离间隙范围为 １４０ ～
１９５ ｍｍ，所有偏差组合工况下前后体均能实现安全

分离。
可以看出，根据打靶仿真结果，考虑不同极限偏

差组合干扰下，前后体依然能够实现安全分离，且仍

有一定分离裕度。 因此，该分离弹簧方案可以满足

上面级分离需求，且存在进一步优化的余量。

·２１１·
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图 １０　 轴向相对分离距离（打靶）　 　 　 　 图 １１　 轴向相对分离速度（打靶）　 　 　 　 图 １２　 最小分离间隙（打靶）

４　 上面级分离优化设计

火箭运载能力对火箭结构质量十分敏感，为了

最大化确保火箭运载能力，火箭结构质量需尽量降

低。 对于总质量相对较轻的火箭，仅减重几公斤即

能够对火箭运载能力有明显提升。 因此，需要对分

离弹簧进行优化设计，使其质量最好。
４．１　 优化问题描述

为了使火箭性能更优，将分离弹簧质量 Ｍ 最小

作为该上面级分离优化问题的目标函数。 设计变量

一般选取能直接反映分离运动特性的参数，对于该

优化问题，分离弹簧推力和刚度系数直接决定了弹

簧质量大小和分离速度快慢，分离弹簧安装位置则

直接决定了分离体姿态变化情况和分离间隙大小，
故选择分离弹簧初始推力 Ｆ、分离弹簧刚度系数 ｋ
以及 ４个分离弹簧法向安装位置 ｙ１，ｙ２，ｙ３，ｙ４ 作为设

计变量。 上面级分离过程间隙需留有一定余量，且
前后体需具有较大相对分离速度，使拉开安全距离

所需时间较短，确保分离前体尽早起控。 因此，该优

化问题约束条件设置为：前后体分离过程中最小分

离间隙 ｄ 不小于 ５０ ｍｍ，确保分离安全，无碰撞风

险；前后体分离至安全距离所需时间 ｔ 不超过 ０．４ ｓ，
确保前后体快速分开，缩短上面级起控时间；前后体

分离至安全距离（分离前体起控） 时分离前体俯仰

角增量 Δψ 大于 ０°，确保分离过程中上面级为抬头

运动趋势，有利于升力体上面级可靠起控。 上面级

分离优化问题的数学模型为

ｍｉｎ　 Ｍ（Ｘ ＝ ［Ｆ，ｋ，ｙ１，ｙ２，ｙ３，ｙ４］）

ｓ．ｔ．　
ｄ（Ｘ） ≥ ５０ ｍｍ
ｔ（Ｘ） ≤ ０．４ ｓ
Δψ（Ｘ） ＞ ０°

ì

î

í

ïï

ïï

（１０）

　 　 上面级分离优化设计的初始条件与 ２．３ 节一

致，根据 ３．２ 节不同偏差项组合下的上面级分离偏

差打靶仿真结果，可以获得最不利于分离的偏差项

组合及其取值情况，即：气动力取上偏差，后效力取

上偏差，分离前体和分离后体质量取上偏差，分离前

体质心纵向偏差取上偏差，分离前体质心法向偏差

取下偏差，分离后体质心纵向偏差取下偏差，分离后

体质心法向偏差取上偏差，分离前体转动惯量取上

偏差，分离后体转动惯量取下偏差。 基于该极限偏

差工况和初始分离条件，对上面级分离进行优化设

计，其中设计变量参数初始值如表 ５ 所示，约束条件

和目标函数初始值如表 ６ 所示。
表 ５　 设计变量初始状态

设计变量 初始值 变化范围

Ｆ ／ Ｎ ８０３ ［４００，１０００］
ｋ ４．７ ［２．３，７．５］

ｙ１ ／ ｍｍ ０ ［－１００，１００］
ｙ２ ／ ｍｍ ０ ［－１００，１００］
ｙ３ ／ ｍｍ ５０ ［－５０，１５０］
ｙ４ ／ ｍｍ ５０ ［－５０，１５０］

表 ６　 约束条件和目标函数初始状态

目标函数 初始值 约束条件 初始值

ｄ ／ ｍｍ １７３．２
Ｍ ０．６０２ ｋｇ ｔ ／ ｓ ０．２４５

Δψ ／ （°） ０．３５

４．２　 优化框架

本文采用 Ｉｓｉｇｈｔ 商用软件搭建分离优化问题框

架［１７］，搭建的优化流程如图 １３ 所示。
上面级分离优化框架由优化模块、多体动力学

计算模块和参数求解模块组成。 首先通过多体动力

学计算模块实现整个分离过程的仿真计算，之后通

过参数求解模块将分离仿真结果转换为优化所需的

·３１１·
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图 １３　 上面级分离优化框架

约束条件和目标函数，最终通过优化模块实现对分

离问题的优化分析，在不断迭代计算中使目标函数

逐渐逼近最优解。
４．３　 优化结果

分离多体动力学求解速度较快，分析成本较低，
能够满足较多样本点数的求解需求， 因此针对上面

级分离优化问题采用多岛遗传算法进行优化设计，
控制参数设置为：岛数为 ５，子种群规模为 ５０，进化

代数为 １０，交叉概率为 ０．８，变异概率为 ０．０１，移植

概率为 ０．０１。 优化过程共迭代 ２ ５０１ 步，第２ ３８５步
获得 最 优 解， 优 化 后 的 分 离 弹 簧 最 小 质 量 为

０．３０８ ３３ ｋｇ，相比初始状态有了显著降低，其降幅达

到 ４８．８７％。 分离弹簧质量优化历程如图 １４ 所示。

图 １４　 分离弹簧质量优化历程（目标函数）

最小分离间隙、分离时间和分离前体俯仰角增

量随着优化的进行逐渐趋于收敛，如图 １５ ～ １７ 所

示。 优 化 达 到 最 优 点 时 最 小 分 离 间 隙 降 至

１３１．９５ ｍｍ，分离时间增大至 ０．３９９ ｓ（已接近 ０．４ ｓ
边界），分离前体俯仰角增量降至 ０．０７１°（已接近 ０°
边界），所有约束条件均收敛至边界范围以内，且分

离时间和分离前体俯仰角增量均接近约束边界。 可

以看出，此时已基本没有进一步优化的空间。

　 　 图 １５　 最小分离间隙优化迭代　 　 　 　 　 　 图 １６　 分离时间优化迭代 图 １７　 分离前体俯仰角增量优化

历程（约束条件） 历程（约束条件） 迭代历程（约束条件）

　 　 分离弹簧质量优化达到最小值时，其弹簧初始

推力为 ６５５．７６５ Ｎ、弹簧刚度系数为 ７．４６２，对应的弹

簧长度工作行程约为 ８７．８８ ｍｍ，相比优化前状态

１７１ ｍｍ 的工作行程和 ８０３ Ｎ 的初始推力均有显著

降低。 ４ 个分离弹簧法向安装位置 ｙ１，ｙ２，ｙ３，ｙ４ 优

化后分别为－９８，－４５，２４，－４２ ｍｍ。 可以看出，分离

弹簧法向安装位置在优化后相比初始状态（０，０，
５０，５０）ｍｍ 均有一定程度下移，说明在弹簧推力和

弹簧工作行程减小时，通过适当下移分离弹簧的安

装位置可确保为上面级提供抬头力矩，以满足起控

时分离前体俯仰角增量大于 ０°的约束条件。 分离

弹簧推力、刚度系数的优化收敛历程如图 １８ ～ １９
所示。

图 １８　 分离弹簧推力优化迭代历程（设计变量）

·４１１·
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图 １９　 分离弹簧刚度系数优化迭代历程（设计变量）

因此，上面级分离方案经过优化设计后，分离弹

簧质量显著降低，且约束条件均能满足分离需求，火
箭总体性能得到有效提升。

５　 结　 论

本文以升力体运载火箭作为研究背景，对基于

分离弹簧的上面级分离方案进行了仿真分析和优化

设计，取得的研究成果为：
１） 完成了基于分离弹簧的上面级分离初始方

案设计，形成了满足升力体火箭分离和起控约束的

分离方案，通过理论推导和数值模拟验证了方案的

正确性，计算偏差不超过 １０％。
２） 建立了考虑不同偏差干扰下的上面级分离

打靶仿真模型，对分离过程进行了打靶分析，结果表

明考虑多种偏差干扰因素后，仍能够满足升力体火

箭分离和起控要求，且该方案具有进一步优化的

空间。
３） 为使火箭性能更优，以分离弹簧质量最小为

目标，采用多岛遗传优化算法对上面级分离初始方

案进行了优化设计，针对升力体火箭特征建立了满

足升力体上面级分离和起控需求的优化问题数学模

型，最终在满足约束条件的情况下使分离弹簧质量

降低了 ４８．８７％，获得了较好的优化效果。
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