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一种轻量化的运载火箭载荷计算方法

王　 檑,刘　 晖,曾耀祥,张普卓,马　 英
(北京宇航系统工程研究所,北京 100076)

摘　 要: 随着运载火箭智能化水平的逐步提高,为实现运载火箭飞行状态的载荷监测以及故障诊断和处置,需要对箭体危险

截面载荷进行快速实时计算,即载荷的轻量化计算。 首先,采用理论公式与代理模型相结合的方式,提出一种轻量化计算方

法,在保证计算精度的同时提高计算效率。 其次,按照计算量大小对计算流程进行了重新规划,并对箭体截面进行分类。 然

后,对于气动、操纵载荷,基于达朗贝尔原理,推导了载荷计算公式,通过预先计算构型相关常值参数降低计算量,并能够保证

计算的准确性。 最后,对于占比较小的晃动载荷,利用打靶仿真数据构建了多项式代理模型,通过代理模型对晃动载荷进行

预测,以进一步降低计算量。 研究结果表明,提出的轻量化方法可以大幅提升计算效率,结合不同飞行时间段载荷变化规律,
合理选取计算截面数量,可以将计算时间控制在毫秒级,与有限元方法相比,不同类型箭体截面计算偏差均小于 5% ,对于总

体多专业联合仿真以及飞行载荷的实时计算具有重要的应用价值。
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A lightweight calculation method of launch vehicle load

WANG Lei, LIU Hui, ZENG Yaoxiang, ZHANG Puzhuo, MA Ying

(Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering, Beijing 100076, China)

Abstract: With the gradual improvement of the intelligent level of the launch vehicle, in order to realize the load
monitoring, fault diagnosis and disposal of the flight status of the launch vehicle, it is necessary to carry out fast and
real-time calculation of the dangerous section load, that is, the lightweight calculation of the load. First, by
combining theoretical formulas and proxy models, a lightweight calculation method is proposed to improve
computational efficiency while ensuring computational accuracy. Secondly, the calculation process is re-planned
according to the calculation amount, and the sections are classified. Next, for aerodynamic and control loads, the
load calculation formula is derived based on the d’Alembert principle to ensure the accuracy of the calculation, and
the calculation amount is reduced by pre-calculating the constant-value parameters related to the configuration.
Lastly, for the sloshing load, a polynomial proxy model is built based on the simulation data, and the sloshing load
is predicted through the proxy model to further reduce the calculation amount. The research results indicate that the
proposed lightweight method can significantly improve computational efficiency. By combining the load variation
patterns of different flight time periods and selecting the number of calculation sections reasonably, the calculation
time can be controlled at the millisecond level. Compared with the finite element method, the calculation deviation
of different types of sections is less than 5% . This method has important application value for multidisciplinary
simulation and real-time calculation of flight load.
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　 　 运载火箭载荷计算用于获取全箭在气动力、发
动机操纵力、晃动力、跨音速脉动压力和阵风作用下

的箭体各部段的截面载荷,是结构系统的设计依据。
随着运载火箭智能化水平的逐步提高,要求火箭系

统在部分故障状态下依然能完成飞行任务[1 - 8],需

要具备一定的故障诊断和处置能力,因此对火箭飞

行状态进行载荷监测,这对于箭体结构的安全性评

估以及故障的诊断和处置具有重要意义。 根据实时

载荷计算需求,载荷计算时间需要缩减至毫秒级,同
时,根据监测需求,不同于结构设计阶段需要计算箭



体全部截面的载荷,只需计算危险或者选定截面载

荷即可。 目前载荷计算有解析法和有限元法两种方

法。 解析法采用达朗贝尔原理进行分析[9 - 14],计算

方法为递推计算,即第 n 个截面载荷计算需要第

n - 1个截面载荷值,严重影响计算效率,同时,气动

力和站点质量加载至载荷站点,若通过减少站点数

目方式缩减截面数量,将大幅降低计算精度,因而在

不缩减站点数量的基础上计算若干选定截面载荷,
需要重新推导载荷计算公式;有限元法是一种通用

的计算方法,由于其算法特性导致计算规模往往较

大,因而完成解算需要大量的内存空间和计算时间,
难以满足飞行载荷打靶仿真和箭上飞行实时计算

需求。
本文采用理论公式与代理模型相结合的方式,

提出一种载荷的轻量化计算方法,在保证计算精度

的同时提高计算效率。 首先按照计算量大小对受力

分析流程进行了重新规划,并对箭体截面进行分类。
然后对于气动、操纵载荷,基于达朗贝尔原理,推导

了载荷计算公式,通过预先计算构型相关常值参数

降低计算量。 最后对于晃动载荷,利用打靶仿真数

据构建了多项式代理模型,通过代理模型对晃动载

荷进行预测,以进一步降低计算量。

1　 载荷计算算法

1. 1　 受力分析流程

由于横向力分析时需要用到轴向力分析结果,
首先进行轴向力分析,选取全箭为分析对象,获取全

箭轴向加速度 ax,以助推为分离体,获取主捆绑位

置轴向力 Tz,然后进行横向力分析。
在横向力分析中,对于某一计算截面 n,截取分

离体进行计算,截面载荷轴力 T、弯矩 M、剪力 Q 与

外力平衡,截面所处位置不同,分离体上所受外力种

类不同。 根据计算量和流程不同,将全箭截面分为

3 类(见图 1):第 1 类为芯级截面,位于理论尖点至

前捆绑点之间;第 2 类为助推截面,位于前、后捆绑

点之间;第 3 类为芯级截面,位于前、后捆绑点之间。
对于第 1 类截面,首先整体分析获取全箭转动

和平动加速度,然后截取分离体,根据气动力、惯性

力和截面载荷平衡,获取截面载荷,计算量最小;对
于第 2 类截面,整体分析后,需要取助推为分离体进

行计算,获取前捆绑处支反力,然后截取分离体,受
力平衡得到截面载荷;对于第 3 类截面,在整体分析

和所有助推前捆绑处支反力计算完成后,才能截取

分离体得到截面载荷,具体流程见图 2。

图 1　 截面分类

Fig. 1　 Section classification

图 2　 横向力分析计算流程

Fig. 2　 Calculation flow of lateral force analysis
1. 2　 计算公式

1. 2. 1　 全箭受力分析

首先进行轴向力分析,获取全箭轴向加速度 ax

和主捆绑位置轴向力 Tz,这一过程比较简单,不详

细叙述。
全箭(图 3)在气动力、操纵力、惯性力下受力平

衡,以偏航方向为例,考虑故障工况,可以得到全箭

转动加速度和平动加速度分别为:
　 az = {Fq(CP - CM) - Fc(xfk - CM) +

[(TZX2 - axmZ2) - (TZX4 - axmZ4)] lXZ} / J

(1)
ap = (Fq + Fc) / m (2)

式中:Fq 为全箭气动力合力,Fc 为全箭操纵力合力,
CP 为全箭压心位置到理论尖点距离,CM 为全箭质

心位置到理论尖点距离,xfk为操纵力作用位置到理

论尖点距离,TZX2为Ⅱ象限助推总推力,TZX4为Ⅳ象

限助推总推力,mZ2为Ⅱ象限助推总质量,mZ4为Ⅳ象

限助推总质量,lXZ为芯级轴线到助推轴线的距离,
J 为全箭转动惯量,m 为全箭总质量,ax 为全箭轴向

加速度,az 为全箭转动角加速度,ap 为全箭横向平

动加速度。
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图 3　 全箭受力分析

Fig. 3　 Force analysis of launch vehicle
由于推进剂质量随飞行时间逐渐减小,而结构

质量为常值(同一飞行阶段),在计算时将在飞行中

不发生变化的质量和发生变化的推进剂质量分开,
对于助推飞行段,有

M = ∑
N

i =1
mi + mr1 + my1 +∑

nzt

k =1
mzky +∑

nzt

k =1
mzkr

J = ∑
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(3)
式中:N 为全箭站点个数,mi 为站点结构质量和二、
三级贮箱推进剂质量分站之和(在飞行过程中常

值);nzt为助推器个数, li 为第 i 个质量分站到理论
尖点距离,ly1为一级氧箱推进剂质心位置到理论尖
点距离,lr1为一级燃箱推进剂质心位置到理论尖点
距离,lzky为助推氧箱推进剂质心位置到理论尖点距离,
lzkr为助推燃箱推进剂质心位置到理论尖点距离。

转动惯量 J 中:

∑
N

i =1
mi (li - CM)2 = C 2

M∑
N

i =1
mi - 2CM∑

N

i =1
mi li +∑

N

i =1
mi l2i

(4)

式中:∑
N

i =1
mi 、∑

N

i =1
mi li 、∑

N

i =1
mi l2i 均为常值,定义Mcz =

∑
N

i = 1
mi , Mcz_1m = ∑

N

i = 1
mi li , Mcz_2m = ∑

N

i = 1
mi l2i 。 则

M = Mcz + mr1 + my1 + ∑
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k =1
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k =1
mzkr

J = C2
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(5)

式中 ly1、lr1为推进剂质心位置可以通过推进剂质量

进行插值,两者基本为线性关系,为减小计算量,对
推进剂质心随质量变化曲线用多项式进行拟合。

这样,可以通过提前计算 Mcz、Mcz_1m、Mcz_2m以及

多项式拟合系数,减小计算量。
1. 2. 2　 助推受力分析

选取助推为分析对象,在气动力 Fq_zt、惯性力

Fg_zt、操纵力 Fc_zt以及捆绑支反力下受力平衡,由于惯

性力已知,可以求得捆绑支反力 R1 和 R2(见图 4)。

图 4　 助推受力分析

Fig. 4　 Force analysis of booster

惯性力和对前捆绑点力矩分别为:

Fg_zt = - ∑
Nzt

i = 1
miaz(CM - li) + ∑

Nzt

i = 1
miap( ) (6)

Mg_zt = - ∑
Nzt

i =1
miaz(CM - li)(li - xBZ1) +∑

Nzt

i =1
miap(li - xBZ1)( )

(7)

令Mcz_zt = ∑
Nzt

i =1
mi ,Mcz_zt_1m = ∑

Nzt

i =1
mi li ,Mcz_zt_2m =

∑
Nzt

i = 1
mi l2i 均为常值,则:

Fg_zt = Mcz_zt_1m·az - Mcz_zt·(CMaz + ap) (8)
Mg_zt = Mcz_zt_2m·az -Mcz_zt_1m·[(CM + xBZ1)az + ap] +

Mcz_zt·(xBZ1CMaz + xBZ1ap) (9)
根据平衡方程:

Fg_zt = R1g + R2g (10)
Mg_zt = R2g(xBZ2 - xBZ1) (11)

可以求得惯性力引起的前捆绑支反力 R1g,同理

可以求得操纵力、气动力、主捆绑轴向力引起的支反

力,相加得到前捆绑总支反力 R1,详细过程不再赘

述。 和全箭受力分析相同,可以提前计算常值参数

以减小计算量。
1. 2. 3　 截面载荷

1. 2. 3. 1　 第 1 类截面

对于第 1 类截面,截取分离体进行分析 (见

图 5),截面站点号为 n,在气动力 Fqn、惯性力 Fgn、
截面载荷下平衡。
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图 5　 第 1 类截面受力分析

Fig. 5　 Force analysis of the first type of section

气动力和气动力矩分别为:

Fqn = ∑
n

i = 1
C ipmΔli·q·SM (12)

Mqn = ∑
n

i = 1
C ipmΔli·q·SM·( ln - li) (13)

式中:C ipm为气动载荷分布,Δli 为 C ipm作用长度。
惯性力和惯性力矩分别为:

Fgn = ∑
n

i = 1
mi·[(CM - li)az + ap] (14)

Mgn = ∑
n

i = 1
mi·[(CM - li)az + ap]·( ln - li)

(15)

定义　 Cncz = ∑
n

i =1
CipmΔli ,Cncz_1m = ∑

n

i =1
CipmΔli·li ,

Mncz = ∑
n

i = 1
mi ,Mncz_1m = ∑

n

i = 1
mi li ,Mncz_2m = ∑

n

i = 1
mi l2i 。

则气动力和气动力矩分别为:
Fqn = Cncz·q·SM (16)

Mqn = Cncz·q·SM·ln - Cncz_1m·q·SM (17)
惯性力和惯性力矩分别为:
Fgn = Mncz·(CMaz + ap) + Mncz_1m·az (18)
Mgn = Mncz·(CMaz + ap)·ln - Mncz_1m·

[( ln + CM)az + ap] + Mncz_2m·az (19)
然后根据平衡关系可以得到截面载荷分别为:

Qn = Fqn - Fgn (20)
Mn = Mqn - Mgn (21)

对于常值 Cncz、Cncz_1m、Mncz、Mncz_1m、Mncz_2m,可以

提前计算,减小计算量。 由于气动载荷分布包含不

同攻角,需要计算不同攻角下的 Cncz、Cncz_1m,然后根

据实际攻角进行插值。
1. 2. 3. 2　 第 2 类截面

对于第 2 类截面,取分离体,在气动力、惯性力、
支反力、截面载荷下受力平衡,见图 6。 图 6 中气动

力和惯性力计算方法与第 1 类截面相同,根据平衡

方程可以得到截面载荷为

Qn = Fqn - Fgn - R1

Mn = Mqn - Mgn - R1·( ln - xBZ1) +
　 　 　 Tz·( lXZ - lKB)

ì

î

í

ïï

ïï
(22)

图 6　 第 2 类截面受力分析

Fig. 6　 Force analysis of the second type of section

1. 2. 3. 3　 第 3 类截面

对于第 3 类截面,取分离体,在气动力、惯性力、
支反力、截面载荷下受力平衡,见图 7。 图 7 中气动

力和惯性力计算方法与第 1 类截面相同,以偏航方

向为例,根据平衡方程可以得到截面载荷为

Qn = Fqn - Fgn + R1z2 - R1z4

Mn = Mqn - Mgn - (R1z4 - R1z2)·(ln - xBZ1) +
(Tz4 - Tz2)·( lXZ - lKB)

ì

î

í

ïï

ïï

(23)

图 7　 第 3 类截面受力分析

Fig. 7　 Force analysis of the third type of section

1. 3　 晃动代理模型

横向载荷计算中需考虑不同晃动力方向组合,
计算次数为 2( n - 1)次(n 为贮箱个数,考虑每个贮箱

推进剂晃动力为正、负两种情况),对计算效率影响

较大。 由于晃动载荷相比气动、操纵等载荷在全箭

载荷中占比较小,可以尝试采用系数拟合的方式进

行计算。
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横向总载荷计算时,将气动载荷、操纵载荷作为

主项,将晃动载荷、气动载荷偏差、操纵载荷偏差和

弹性载荷的均方和作为偏差项,绝对值相加得到总

载荷为

H = Hq + Hc + ΔH2
q + ΔH2

c + H2
h + H2

t (24)
式中:H 为横向总载荷,包括弯矩与横向力;Hq 为气

动载荷,Hc 为操纵载荷,Ht 为弹性载荷,Hh 为晃动

载荷,ΔHq 为气动载荷偏差,ΔHc 为操纵载荷偏差。
若不考虑偏差,则总载荷为

H = Hq + Hc + H2
h + H2

t (25)
无晃动载荷为

H
~

= Hq + Hc + Ht (26)
对于晃动载荷 Hh,晃动力 Fh = m1ω2

1Yk,其中一

阶晃动频率[15]为

ω1 =
nxg0ξ1

R tanh ξ1he

R( ) (27)

式中:nx为飞行轴向过载,g0 为重力加速度,R 为贮

箱半径,he为等效液位高度,ξ1 为第 1 类贝塞尔函数

的一阶根。 式中参数除 nx外只与贮箱内剩余推进

剂质量相关,因此定义对于过载归一化的晃动频率

ω1 =
ω1

nx

,通过晃动特性计算可以求得ω1、晃动质量

m1、晃动幅值 Yk 与推进剂剩余量的关系[15],进而可

以求得过载归一化晃动力Fh =m1 ω2
1Yk。

定义量纲一的晃动拟合系数为

kh =
Hn - H

~
n

Fh·nx·lhd
(28)

式中:lhd为等效晃动力臂,即晃动力作用位置到质心

的距离。 晃动力作用位置与贮箱内推进剂质量相

关,可以通过预先计算晃动特性得到。 kh 可以部分

去除飞行过载、晃动力大小对晃动载荷的影响,但晃

动方向组合等因素对晃动载荷影响较为复杂,其反

映在 kh 的散差中。
通过打靶仿真计算,可以得到 kh 与飞行马赫数

的关系,采用多项式代理模型对 kh 进行拟合,因此,

可以通过 H
~
和拟合系数计算载荷预测值 Ĥ,计算公

式为

Ĥ = H
~
+ kh·Fh·nx·lhd (29)

2　 计算流程

计算流程见图 8。 首先选定计算截面,然后计

算常值参数,常值参数反映了构型相关参数,包含气

动相关、质量相关以及弹性载荷等参数,通过预先计

算常值参数,可以避免复杂的累加求和计算,大幅降

低计算量。 飞行参数可以根据 TGNC 仿真或者飞行

实时获取,然后根据公式计算截面载荷。 最后利用

晃动代理模型修正载荷,得到最终载荷结果。

图 8　 计算流程

Fig. 8　 Calculation process
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3　 计算精度

为验证计算公式的正确性,以某型两助推运载

火箭跨音速飞行工况为例,建立有限元模型,箭体捆

绑连接方式为前捆绑传力,采用梁单元进行建模,如
图 9 所示,共选取了 5 个截面进行计算,见表 1。 表

1 中包含第 1 类和第 2 类截面各 2 个,第 3 类截面

1 个,与有限元计算结果进行对比,芯级截面、助推

截面对比结果如图 10、11 所示,偏差均小于 5% ,满
足工程应用需求。

截面选取的原则主要结合箭体设计的承载能

力,选取飞行载荷接近承载能力的危险截面。 同时

对于一些飞行中可能出现的故障工况,选取影响较

大的箭体截面,例如在助推发动机故障情况下,两侧

助推轴向力产生差异,箭体主捆绑传力点附近会产

生附加弯矩。

图 9　 有限元模型

Fig. 9　 Finite element model

表 1　 计算截面

Tab. 1　 Calculation section

截面 位置 类别 偏差 / %

1 整流罩 第 1 类截面 4. 15

2 三级箭体 第 1 类截面 1. 03

3 助推前捆绑点 第 2 类截面 2. 36

4 助推中部 第 2 类截面 1. 02

5 一级箭体 第 3 类截面 0. 39

图 10　 芯级弯矩

Fig. 10　 Bending moment of core

图 11　 助推弯矩

Fig. 11　 Bending moment of booster

4　 计算效率

采用 Windows7 系统,运行软件为 Matlab2017a,
电脑配置 CPU 为 i7 - 6700,内存大小为 16 G,共运

行 3 次,平均计算时间见表 2。 运行总平均时间为

7. 7 ms,达到毫秒级,满足计算速度要求。 相同运行

环境下,原方法[9] 计算时间为秒级,计算效率大幅

调高,为评估计算效率提升的效果大小,设气动、操
纵、晃动载荷的单个截面计算一次的时间为 t0,则可

估计原方法总计算时间 t_ old = (2 + 2n - 1) × N × t0,本
文方法的计算时间为 t_new =3 ×N_new × t0。 对于本文中

算例,贮箱个数 n =8, 截面数量 N =120, N_new =5, 可

以得到 t_ old / t_ new = 1 040 倍,与实际情况相当,由于

估算公式中没有详细考虑不同类型载荷计算量之间

差异以及数据插值等过程,估算计算效率与实际情

况有些差异,能粗略反映实际情况。
在实际应用中,考虑到运行环境的差异,可以通

过缩减截面的方式适应运行时间要求,进一步提高

运行速度。 同时,由于不同飞行时间下箭体载荷的

变化规律不同,关注截面位置不同,因而可以根据不

同飞行时段,切换计算截面,满足计算时间需求。
表 2　 计算效率

Tab. 2　 Computing efficiency

项目 平均运行时间 / ms 类别

全箭受力分析 2. 4

截面 1 载荷计算 0. 9 第 1 类截面

截面 2 载荷计算 0. 7 第 1 类截面

截面 3 载荷计算 0. 6 第 3 类截面

截面 4 载荷计算 1. 2 第 2 类截面

截面 5 载荷计算 0. 9 第 2 类截面

晃动力修正 1. 0

总计 7. 7
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5　 结　 论

1)在计算效率方面,通过预先计算结构相关常

值项,提高气动和操纵载荷计算效率,对于占比较小

的晃动载荷,构建多项式代理模型进行预测,进一步

提高计算效率。 利用某两助推构型火箭进行算例测

试,通过合理选择截面数量,单秒态计算时间由秒级

大幅提升至毫秒级,达到实时计算水平,满足飞行载

荷实际计算需求。
2)在计算精度方面,由于气动和操纵载荷采用

理论公式进行计算,可以保证计算精度,对于占比较

小的晃动载荷采用多项式代理模型进行预测,对总

载荷计算精度影响较小。 研究结果表明,与有限元

结果进行对比,箭体不同类型截面计算偏差均小于

5% ,满足工程应用精度要求。
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