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二次燃烧对多喷管运载火箭底部
热环境影响研究
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（1.  南昌航空大学 飞行器工程学院，南昌 330063；
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摘　　　  要：    火箭飞行时，尾焰中富燃燃气将继续与空气中氧气发生二次燃烧，导致尾流场温度升高。基于

三维可压缩 Navier-Stokes方程、混合 RANS/LES湍流模型、DOM辐射模型和有限速率化学动力学模型建立多

喷管火箭尾焰反应流模型，并通过与风洞试验数据对比验证了模型有效性。基于此，开展了 6个不同高度下

双喷管火箭和四喷管火箭反应流与冻结流流场对比分析。研究表明：二次燃烧主要发生在羽流混合层中，引

起的流场峰值温度增幅随飞行高度增加而减小，最高可达 10.16%，最低仅为 0.86%。同一高度下，当羽流由近

场向远场转变时，二次燃烧效应逐渐增强。相较于双喷管火箭，二次燃烧对四喷管火箭底部热环境影响更小。

另外，多喷管火箭底部峰值热流随高度增加基本表现为先增大后减小的趋势。
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Abstract:   During  rocket  launching,  the  secondary  combustions  between  the  fuel-rich  exhaust  gas
and the oxygen of air were made, leading to a temperature rise. Based on three-dimensional compressible
Navier-Stokes  equation,  hybrid  RANS/LES  turbulence  model,  DOM  model,  and  finite-rate  chemical
kinetics, the reaction model of multi-nozzle rocket was established. And the validity of model was verified
by  comparing  with  the  wind  tunnel  experimental  data.  Then,  a  comparison  study  between  reaction  and
frozen  flows  of  two-/four-nozzle  rockets  was  developed.  The  results  showed  that  the  secondary
combustion mainly occurred in the mixed layer. With the increase of the flight altitudes, the increase of the
peak  temperature  caused  by  afterburning  decreased,  while  the  maximum was  10.16% and  the  minimum
was  0.86%.  At  the  same  height,  the  afterburning  effect  was  strengthened  with  increasing  distance  from
nozzle exit. Comparing with two-nozzle rocket, the afterburning had less effect on the four-nozzle rocket
base  thermal  environment.  In  addition,  the  peak  heat  flux  of  the  rocket  base  increased  first  and  then
decreased with height.
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随着航天科技飞速发展，各国意识到开发利

用太空的重要性，因此对深空探索力度也逐渐加

大。航天科技大国相继制定建立月球基地、载人

火星飞行以及小行星开采等一系列中长期发展规

划，其中，对承担天地间运输任务的运载火箭有

效载荷提出更高要求[1-2]。为提高运载能力，重型

运载火箭普遍采用芯级捆绑助推器、多台发动机

并联而成的设计模式，以增大推力。与单台发动

机火箭相比，多发动机火箭可提供更强的推力，

并且可以通过旋转单个喷管校准箭体运动姿态，

保证火箭飞行轨道正常[3]。但是多台发动机共同

工作时，箭体尾焰流场由于受到多股羽流交互干

扰而变得更加复杂[4]。

随着飞行高度增加，羽流膨胀加剧，羽流交互

形成高温燃气反流，直接对箭体底部加热[5-6]。同

时，由于考虑发动机最佳比冲，燃料与其所需的

氧化剂混合配比大于一，燃烧产生多余的富燃气

体由拉瓦尔喷管排至外界环境中，进而与空气中

的氧气掺混发生二次燃烧，造成尾焰温度的升高[7]，

最终导致箭体底部热环境更加恶劣。但由于二次

燃烧反应复杂，多基元化学反应的计算较一般气

体动力学的计算需要求解更多的数值方程，耗费

的计算成本也将更高[8]。所以部分学者 [9-10] 为节

省时间成本，在运载火箭尾焰流动数值模拟时未

考虑二次燃烧。忽略尾焰燃气的二次燃烧将导致

对火箭底部热环境估计过低，会给火箭整体的安

全性带来极大威胁，甚至诱发爆炸等重大事故；

而对热环境过量估计又会导致热防护设备保守设

计，增加发射成本。因此，深入研究二次燃烧对

多喷管运载火箭底部热环境影响规律对箭体热防

护精确设计有重要意义。

针对火箭燃气二次燃烧问题，国内外学者已

经开展了一系列数值与试验研究。早在 20世纪

70年代，Pergament等 [11] 建立了固体火箭尾焰复

燃模型，通过与试验对比表明燃气二次燃烧会影

响羽流的电学特性。Rao等 [12] 和 Candler等 [13] 针

对 Atlas II运载火箭羽流辐射数值结果低于试验

数据问题，添加了 H2−CO反应体系对火箭尾焰

二次燃烧进行模拟分析，结果表明未考虑尾焰复

燃反应正是导致辐射特性数值结果出现误差的原

因。Poubeau等 [14] 采用大涡模拟建立了 20 km高

空下固体火箭尾焰数值模型，并对比了冻结流（不

考虑化学反应）和反应流流场的温度和化学组分

差异。该模型能够追踪化学反应过程的各个步骤，

同时评估速率参数不确定性对氯反应的影响。随

着我国航天科技迅速发展，近年来，国内学者在

火箭尾焰复燃流场方面取得了较多研究成果[15-17]。

任泓帆等[18] 基于有限速率化学反应模型计算液

体火箭尾焰二次燃烧流场，相较于冻结流，反应

流中燃气组分发生变化，进而影响尾焰红外辐射

特性，并且反应流流场温度和主要辐射气体含量

最大增幅分别为 15.4%及 47.5%。杨桦等[19] 开展

数值模拟研究导弹发射过程中二次燃烧对火箭发

射流场的影响，研究表明二次燃烧主要发生在燃

气射流混合层及射流冲击位置，并导致流场温度

明显升高。

上述工作为运载火箭尾焰二次燃烧问题提供

了研究基础，但当前研究对象多集中于单喷管运

载火箭，缺乏对多喷管运载尾焰二次燃烧研究，

而多喷管运载火箭尾流场由于存在羽流交互，其

流动特性及对箭体的传热效应与单喷管火箭完全

不同。此外，当前关于尾焰二次燃烧的研究多针

对于火箭发射阶段或者是某一飞行高度，而随着

飞行高度增加，环境参数发生改变，势必引起尾

焰二次燃烧强度的变化。针对上述问题，本文建

立了双喷管和四喷管运载火箭尾焰二次燃烧数值

模型，开展不同飞行高度下尾焰反应流与冻结流

流场对比研究，阐明二次燃烧对多喷管运载火箭

底部热环境的影响规律，为重型运载火箭底部热

防护设计提供理论依据。 

1    数值方法
 

1.1   控制方程

将液体火箭燃气考虑为满足连续介质假设的

真实气体，建立多组分三维可压缩 Navier-Stokes

方程，基于三大守恒定律可将方程写为：

∂U
∂t
+
∂F1

∂x
+
∂F2

∂y
+
∂F3

∂z
=
∂G1

∂x
+
∂G2

∂y
+
∂G3

∂z
（1）

式中 U为守恒项，F1、F2、F3 为无黏项，G1、G2、

G3 为黏性项，方程可展开为：


U =（ρ,ρu,ρv,ρw,ρe,ρYi）

T

F1 =（ρu,ρu2+ p,ρuv,ρuw,ρu（e+ p/ρ）,ρuYi）
T

F2 =（ρv,ρuv,ρv2+ p,ρvw,ρv（e+ p/ρ）,ρvYi）
T

F3 =（ρw,ρuw,ρvw,ρw2+ p,ρw,（e+ p/ρ）,ρwYi）
T

（2）
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

G1 =

(
0, τxx, τxy, τxz,uτxx+ vτxy+wτxz+

K ∂T
∂x
,ρD

∂Yi

∂x

)T

G2 =

(
0, τyx, τyy, τyz,uτxy+ vτyy+wτyz+

K ∂T
∂y
,ρD

∂Yi

∂x

)T

G3 =

(
0, τzx, τzy, τzz,uτxz+ vτyz+wτzz+

K ∂T
∂z
,ρD

∂Yi

∂x

)T

（3）

式中 ρ、e、p、τ、μ分别表示流体密度、能量、压

强、应力张量、动力黏度，K表示导热系数，Yi 表

示组分 i的质量分数，D为气体扩散常数，u、v、w

为速度在 x、y、z方向上的分量。
 

1.2   湍流模型

本文采用混合 RANS/LES模型对湍流进行建

模，该模型通过自定义的网格特征长度将网格划

分为多个区域，在近壁面及主射流区等高密度网

格区域采用大涡模拟方法（LES）求解，在远场等

低密度网格区域采用雷诺平均方法（RANS）求解，

以克服 RANS方法低精度和 LES方法高计算成

本的缺点。RANS/LES的混合是通过延迟参数（α）

对建模的应力张量进行阻尼来实现的：

u′′i u′′j = α
(
u′′i u′′j

)M
（4）(

u′′i u′′j
)M

式中 为 RANS方法预测的雷诺应力张量，

延迟参数（α）定义为：

α =min（LVLES,LVRANS）/LVLES =

min
{
Cs（L∆）

√
S ∗i jS

∗
i j/2,Cμk̃2/ε̃+δ

}
/（Cμk̃2/ε̃+δ）

（5）

L∆

式中 LVLES 和 LVRANS 分别是 LES和 RANS方法的

特征长度和特征速度的乘积，即有效黏度范数，k

为湍动能，ε为湍流耗散率，δ为修正参数，用于

当 α接近 1时克服低雷诺数区域中的奇点。 为

网格过滤器特征长度，由于本文网格均采用六面

体单元划分，因此可定义为：

L∆ = 2max（∆x,∆y,∆z） （6）
 

1.3   辐射模型

在对多喷管运载火箭底部热环境进行数值模

拟时，必须考虑燃气对流/辐射耦合传热。本文基

于离散坐标方法（DOM） [20] 建立辐射的吸收、发

射及散射模型，并对 4π角空间采用有限立体角进

行离散化。局部热平衡状态下，考虑吸收、发射

和散射的辐射传递方程（RTE）可写为：

∇ ·（Iŝ）= κI∗（r）−（κ+γ）I（r, ŝ）+
γ

4π

w 4π

Ω=0
I（r, ŝ）Φ（r, ŝ′, ŝ）dΩ

（7）

式中 κ和 γ是散射和吸收系数，Ω是有限立体角，

I是辐射强度，I*是黑体辐射强度，与有效温度的

四次方呈正比：

I∗ =
n2σT 4

π
（8）

式中 σ为玻尔兹曼常数。

将辐射传递方程通过有限体积元 V和空间角

元 Ωi 进行积分可得：w
Ωi

w
Γ

I ŝ · n̂dΓdΩ =
w
Ωi

w
V

[
κI∗−（κ+γ）I

]
dVdΩ+

w
Ωi

w
V

γ

4π

w 4π

Ω′=0
I（ŝ′）Φ（ŝ′, ŝ）dΩ′dVdΩ

（9）

n̂式中Г代表有限体积元 V表面积， 代表有限体积

元的法线方向。 

1.4   二次燃烧模型

由于需要保证推进剂的最佳比冲，燃料的含

量一般多于其对应的氧化剂含量，因此发动机尾

焰中含有部分富燃气体，并在排放至空气中后继

续与空气中的氧气发生燃烧，这一现象称为二次

燃烧。对于高超声速羽流，本文采用有限速率化

学动力学模型来模拟二次燃烧反应，该方法是基

于质量作用定律[21]，可准确的追踪化学反应的各

个步骤

对于任一反应 r：∑
i

v′ir Mi=
∑

i

v′′ir Mi （10）

v′ir v′′ir式中 和 分别为组分 i在反应物和生成物中的

化学计量系数，Mi 代表组分 i的化学符号，反应 r
中组分 i的质量生成率 ωir 可写为：

ωir = W̃i（v′′ir − v′ir）

Kfr

∏
l

C
v′ir
l −Kbr

∏
l

C
v′′ir
l

（11）
式中 Ci 为组分 i的摩尔浓度，Kfr 和 Kbr 分别为反

应 r的正向速率常数和反向速率常数，反应 r的
正向反应速率常数可通过 Arrhenius动力学方程

得到：
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Kfr = ArT NT exp
(−EAr

R0T

)(
p

patm

Np
)

（12）

式中 Ar 为反应 r的指前因子，NT 和 Np 分别为反

应速率常数中的温度指数和压强指数，EAr 为反

应 r的活化能，R0 为通用气体常数。

本文研究对象为液氧煤油火箭，当推进剂在

燃烧室燃烧后，会导致多余的 CO和 H2 由拉瓦尔

喷管排入大气，进而与空气中的 O2 继续反应。为

保证数值结果更接近真实火箭飞行数据，采用 9
组分 10子步反应体系 [22-23] 来模拟富燃燃气与空

气二次燃烧，各反应的动力学参数如表 1所示。
  

表 1    H2/CO/O2 二次燃烧反应体系

Table 1    Reaction mechanism of H2/CO/O2 afterburning

反应方程式 Ar/（m, kmol, s） NT EAr/（J/kmol）

H2+O=OH+H 5.17×108 2.27 2.91×107

H+O2=OH+O 3.18×1011 −0.49 6.75×107

OH+H2=H2O+H 5.89×108 1.88 1.32×107

OH+OH=H2O+O 3.40×107 2.26 −7.47×106

O+H+M=OH+M 1.58×1010 −1.00 0

H+H+M=H2+M 4.96×109 −1.21 2.56×106

H+OH+M=H2O+M 7.83×1011 −2.54 5.05×105

O+O+M=O2+M 1.89×107 0.00 −7.48×106

CO+OH=CO2+H 5.19×106 2.22 −5.78×107

CO+O+M=CO2+M 6.17×108 0 1.26×107
  

2    多喷管火箭计算模型
 

2.1   几何模型

双喷管和四喷管运载火箭三维几何模型如

图 1所示，箭体底部的拉瓦尔喷管呈现圆周式均

匀排列，所有喷管几何参数均保持一致，各参数

如图 1（c）所示。喷管出口直径（De）为 1.33 m，喉

部直径（Dt）为 0.25 m，出口半角（θ）为 2.8°。箭体

底部直径（Dr）为 3.80 m，喷管出口与箭体底部（L）
距离为 1.16 m，喷管轴线与箭体轴线（Da）间距为

1.67 m。
  

(a) 主视图

(b) 底视图 (c) 喷管参数

X

Z

Y

Y

D
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D
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D
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D
e
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θ

图 1    多喷管运载火箭几何模型

Fig. 1    Geometric models of the multi-nozzle rockets 

2.2   网格模型

相较于非结构网格，结构化网格内部所有节

点都有相同毗邻单元，具有正交性好、精度高、易

收敛的优点。因此，本文对多喷管火箭模型网格

划分均选用六面体网格单元。同时，为消除数值

模拟过程中的边壁效应，流体计算域远大于多喷

管火箭三维几何模型，如图 2所示。网格共定义

5种边界条件，计算域上方定义为超声速来流，其

压强和温度与大气环境一致，速度与箭体速度相

反。计算域下方定义为压力出口，其压强与环境

压强相同。为监测箭体底部热流，将箭体底面定

义为恒温壁，除箭体底面外，所有的固壁面均定

义为绝热壁。喷管入口定义为压力入口，其总压

为 18.66 MPa，总温为 3 800 K，燃气摩尔组分如表 2
所示。
 
 

压力入口

压力出口

超声速来流

恒温壁

绝热壁

绝热壁

恒温壁

图 2    多喷管运载火箭结构网格

Fig. 2    Structured grids of the multi-nozzle rockets
 
 

表 2    喷管入口气体摩尔组分

Table 2    Gas mole fractions at the nozzle inlet

组分 摩尔分数

H2O 0.39

CO2 0.26

CO 0.25

H2 0.06

H 0.03

OH 0.01
 

在进行大规模数值模拟之前，必须进行网格

无关性验证以确保计算结果与网格密度无关。本

文建立了四套不同密度的网格模型来对网格无关

性进行验证，网格单元数量分别为 461万（网格

1）、 676万 （网格 2）、 941万 （网格 3）和 1 260万

（网格 4）。图 3为四套网格计算的箭体轴线压强
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系数数值结果，纵坐标为轴线压强 p对环境压强

p∞的无量纲化，横坐标为距箭体底部距离对喷管

出口直径的无量纲化。由图可见，网格 1、网格 2、
网格 3数值结果有差异，而网格 3、网格 4的数值

结果基本一致，表明当网格数量达到 941万时，继

续加密网格对计算结果无影响。因此，在综合考

虑计算时间和数值精度后，采用网格 3作为多喷

管运载火箭三维网格模型。
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8 S

6
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2
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S/De

p/
p ∞
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网格4

图 3    网格无关性分析

Fig. 3    Grid independence verification
  

3    模型验证

D′e
D′t θ′

D′r
L′

D′a

为验证本文数值模型的有效性，采用该模型

模拟不同高度下四喷管运载火箭尾焰流场，并与

NASA风洞试验数据[24] 对比。图 4为四喷管运载

火箭的几何模型及网格模型，三维模型为某型号

火箭缩比模型，与本文四喷管火箭模型具有相似

结构，网格划分同样采用三维结构分块化网格。

如图 4（a）所示，NASA模型喷管出口直径（ ）为

7.47 cm，喉部直径（ ）为 2.15 cm，出口半角（ ）

为 3°。箭体底部直径（ ）为 30.48 cm，喷管出口

与箭体底部（ ）距离为 11.43 cm，喷管轴线与箭

体轴线（ ）间距为 6.24 cm。

图 5（a）分别为 14.9 km和 27.6 km高度下本

文计算的马赫数流场与文献 [24]中模拟的马赫

数流场，两者尾焰流场结构基本一致，马赫数值

无明显差异。图 5（b）对比了本文数值方法计算

的箭体底部热流结果与风洞试验箭底热流（Ddot）

数据，横坐标为对喷管出口直径的无量纲长度。

数值结果与试验数据吻合度高，表明本文数值

方法在模拟多喷管运载火箭底部热环境方面具

有较高精度。
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图 4    算例几何与网格模型

Fig. 4    Test model and its computational model
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图 5    数值结果与试验结果对比

Fig. 5    Comparison between numerical results and

experimental data 

4    分析与讨论

随着运载火箭成功发射，箭体外部环境不断

改变，火箭发动机燃气流场也随之变化。本文共

模拟了 15～40 km六个不同高度下双喷管运载火

箭和四喷管运载火箭尾焰冻结流与反应流流场，

用以研究不同喷管数量及不同飞行高度下二次燃

烧对箭体底部热环境的影响，各个高度的来流条

件如表 3所示。
 
 

表 3    不同高度下的来流条件

Table 3    Freestream conditions under different altitudes

飞行高度/km 压强/Pa 温度/K 来流马赫数

15 11 960 217 1.54

20 6 587 217 1.96

25 2 616 221 2.40

30 1 210 226 2.84

35 580 236 3.24

40 300 249 3.60
 

图 6为双喷管火箭和多喷管火箭在不同飞行

高度下的尾焰马赫数流场，由于采用高分辨率计

算网格，流场中各种激波结构清晰可见，包括马

赫波、羽流边界、混合层、激波反射点、燃气反流

以及羽流诱导激波。随着飞行高度增加，环境压

强逐渐降低，喷管出口喷压比增加，羽流由刚发

射时的过膨胀状态逐渐过渡到最佳膨胀状态，最

后转变为欠膨胀羽流。由图可见，羽流膨胀角（羽

流边界与箭体轴线的夹角）随着高度的增加而增

加，因此，高海拔地区羽流间相互作用更加激烈。

相较于双喷管火箭，四喷管火箭尾焰马赫波结构

更加复杂。同时由于四股羽流交互更加强烈，四

喷管火箭尾流场形成的斜激波更加明显。并且同

一高度下，四喷管火箭尾流场马赫数峰值要低于

双喷管火箭，这是由于四股羽流交互更加剧烈，

消耗了更多动量。另外，随着高度增加，四喷管

火箭尾流场中的燃气反流愈加明显，这是由于高

海拔地区羽流膨胀角大，四股斜羽流边界相互作

用，部分燃气沿箭体轴向形成反向流动，高温反

流直接对箭体底部加热，导致箭底热环境更加恶

劣。在高海拔地区，高度欠膨胀羽流对前方空气

来流的阻挡作用也更加明显，同时，高海拔地区

大气密度小，燃气流夹带的来流动量小，高速反

流会减弱燃气的夹带效应，阻止来流进入箭体基

底，进而导致羽流诱导激波出现的位置也由箭体

底部逐渐向上移动。尤其是 30～40 km高度下的
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图 6    多喷管运载火箭尾焰马赫数云图

Fig. 6    Mach number contours of multi-nozzle rockets

exhaust plume
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四喷管火箭尾流场，羽流诱导激波出现在箭体底

面以上，20、30、40 km的羽流诱导激波出现位置

分别在 Z=−1.12、0.58，2.95 m，如图 7所示。

图 8为不同高度下多喷管火箭尾焰温度云图，

每个子图上半部分代表冻结流，下半部分为反应

流。随着高度上升，外界环境压强降低，羽流膨

胀加剧，多股羽流间的相互作用增强。因此，尾

焰流场的温度峰值也随高度上升而逐渐增加。相

较于两股羽流，四股羽流交互作用更强烈，同一

高度下，四喷管火箭发动机尾焰流场比双喷管火

箭膨胀程度更高，交互中心的温度也更高。由于
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图 7    四喷管运载火箭羽流诱导激波

Fig. 7    Plume induced shock of four-nozzle rockets
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图 8    多喷管运载火箭尾焰温度云图

Fig. 8    Temperature contours of multi-nozzle rockets

exhaust plume
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超声速羽流的卷吸效应，空气与燃气在混合层相

遇，此时，未完全燃烧的燃气将与空气中的氧气

继续燃烧，进而导致羽流混合层温度上升。随着

高度上升，空气中的氧含量降低，不利于二次燃

烧的进行。另外，高海拔地区羽流相对速度（羽流

速度/来流速度）降低，卷吸效应减弱[25]，燃气流卷

入的空气含量也随着高度上升逐渐减少。因此，

随着运载火箭飞行高度增加，尾流场中的二次燃

烧效应逐渐减弱。

为定量分析二次燃烧对尾焰流场温度峰值的

影响，提取了不同高度下多喷管火箭发动机燃气

流峰值温度数据，如图 9所示。其中，浅色柱代表

冻结流，深色柱代表反应流，折线表示考虑二次

燃烧后，流场温度峰值的增幅。在同一高度下，

无论是冻结流还是反应流温度峰值，四喷管火箭

均更高，这正是多股羽流强烈交互所致。随着飞

行高度上升，反应流尾流场峰值温度增幅逐渐降

低，双喷管火箭由 15 km高度的 10.16%降低至

40 km高度时的 2.09%，而四喷管火箭由 15 km高

度的 5.43%降低至 40 km高度时的 0.86%。这是

由于随着高度上升，羽流交互作用越剧烈，外界

空气难以进入交互中心，并且四股羽流交互强度

明显大于两股羽流，四股羽流与箭体壁面构成了

一个封闭的区域，区域内的燃气很难与空气掺混，

所以任一高度下，双喷管火箭尾焰峰值温度的增

幅均高于四喷管火箭。并且高海拔地区四喷管火

箭反流更加明显，喷管附近燃气流卷入的空气含

量更低。因此，40 km高空四喷管火箭尾焰反应

流与冻结流流场温度峰值基本无差异。

随着火箭燃气流由近场向远场过渡，反应流

流场温度增幅随之发生变化，为研究二次燃烧对

流场不同位置热环境的影响，本文提取了距喷管

出口不同位置处的温度截面，双喷管火箭和四喷

管火箭温度截面云图分别如图 10和图 11所示。

截面位置分别为 Z = 5De，20De 和 40De，每个截面

云图的上下部分分别表示冻结流和反应流。右边

子图的绿色、蓝色和红色色块上缘实线表示 Z =
5De，20De 和 40De 截面中心到边缘各点的反应流

温度，下缘虚线表示冻结流温度，色块面积则表

示考虑二次燃烧后，截面中心到边缘温度的增幅。

同一截面位置，随着飞行高度增加，色块面积逐

渐减小，表明随着高度上升二次燃烧引起的温度

增幅越低，与图 9情况一致。同一高度下，红色色

块的面积最大，绿色色块面积最小。表明随着截

面远离喷管出口，二次燃烧引起的温度增幅越明

显。当羽流靠近喷管出口时，如 Z = 5De 时，反应

流与冻结流羽流核心位置（Y/De = 0）温度差异不

明显，当羽流继续远离喷管出口时，如 Z = 40De 时，

羽流核心弱，外界空气甚至被卷入羽流核心附近，
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混合层侵染羽流核心。此时，二次燃烧不仅仅在

发生羽流边界，反应流羽流核心也由于二次燃烧

而出现升温。在箭体基底附近，高速反流阻止燃

气流对空气的卷吸效应，因此越靠近喷管，混合
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图 10    双喷管运载火箭羽流温度截面图

Fig. 10    Planar temperature contours of two-nozzle rocket exhaust plume

 

X

Y

冻结流

反应流

X

Y

冻结流

反应流

X

Y

冻结流

反应流

T/K
1991
1104
217

T/K
2020
1123
226

T/K
1404
815
226

T/K
1323
775
226

T/K
1208
729
249

T/K
1282
766
249

T/K
2052
1151
249

T/K
1721
969
217

T/K
1816
1017
217

2000

1600

1200

800

400

T/
K

T/
K

2100
1800
1500
1200
900
600
300

T/
K

2100
1800
1500
1200
900
600
300

0 5 10 15 20 25 30
S/De

S/De

S/De

0 4 8 12 16 20

0 2 4 6 8 10Z=5De Z=20De Z=40De

(a) 20 km

Z=5De Z=20De Z=40De

(b) 30 km

Z=5De Z=20De Z=40De

(c) 40 km

Z=5De

Z=5De

Z=5De

Z=20De

Z=20De

Z=20De

Z=40De

Z=40De

Z=40De

图 11    四喷管运载火箭羽流温度截面图

Fig. 11    Planar temperature contours of four-nozzle rocket exhaust plume

第 6 期 周志坛等： 二次燃烧对多喷管运载火箭底部热环境影响研究

20210694-9



层卷入的空气含量就越少，同时，由于近场羽流

的混合层厚度薄，近场羽流不能为富燃燃气的继

续燃烧提供充足的氧化剂和反应空间。因此，

随着羽流逐渐远离喷管出口，二次燃烧效应越

明显。

相较于双喷管火箭，四喷管火箭尾焰相对速

度更低，羽流卷吸效应更弱。因此，相同飞行条

件下，四喷管火箭反应流温度增幅小于双喷管火

箭。由曲线图中各色块面积可知，考虑二次燃烧

后，温度增幅最大的是 20 km高度的双喷管火箭

尾焰 Z = 40De 截面，温度增幅最小的是 40 km高

度的四喷管火箭尾焰 Z = 5De 截面。

为进一步分析二次燃烧对箭体底部热环境的

影响，本文提取了 20、30、40 km高度下多喷管火

箭底部总热流云图（图 12）。考虑二次燃烧后，多

喷管火箭底部热流密度出现不同程度的增加，低

海拔地区增幅大，高海拔地区增幅小。对于双喷

管火箭，20 km高度箭底反应流热流峰值较冻结

流上升了 28.43%，40 km反应流热流峰值增幅为

11.48%。对于四喷管火箭，20 km高度反应流热

流峰值增加了 21.03%，而 40 km仅增加了 5.61%。

这是由于随着飞行高度增加，反流与来流方向相

反，不利于箭体基底燃气流对空气的卷吸作用，

另外，高海拔地区含氧量降低，以上因素综合导

致二次燃烧效应减弱。随着飞行高度变化，箭体

底部热流分布也出现明显差异，造成这一现象的
 

(a) 双喷管火箭 (b) 四喷管火箭
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图 12    多喷管运载火箭底部热流云图

Fig. 12    Base heat flux of multi-nozzle rockets
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图 13    多喷管运载火箭反应流温度等值面
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原因是由于不同高度下羽流交互强度不同，形成

了不同结构的高温反流，如图 13所示。图中白色

形状为反应流的温度等值面，温度数值如右上角

子图所示。对于双喷管火箭，箭体底部高热流区

域在低海拔地区沿着喷管连线分布，而后向两侧

扩散，在高海拔地区则是垂直于喷管连线分布。

底部热流分布与反流结构一一对应，如图 13中右

上角温度等值面所示。20 km高空时，羽流膨胀

程度低，反流冲击至箭体底部喷管连线方向（Y方

向）；30 km高空时，羽流膨胀程度增加，反流冲击

位置向箭底喷管连线方向往外扩散；40 km高空

时，羽流膨胀加剧，交互作用形成的反流冲击至

箭底 X方向。对于四喷管火箭，箭体底部高热流

区域在 20 km高度分布于底面中心，但范围较大

不聚集，这是因为低空羽流交互弱，形成的反流

不集中；在 30 km高度，合适的膨胀角度使得羽流

交互形成的反流汇聚，因此高热流区域集中于底

面中心；而在 40 km高度，由于羽流膨胀角过大，

交互后沿着多个方向形成反流，导致箭底高热流

区域开始扩散。

图 14为考虑二次燃烧后多喷管火箭底部峰

值热流随飞行高度变化折线图。由图可见，四喷

管箭底峰值热流远超双喷管箭底峰值热流的两倍，

在 35 km高度，四喷管火箭峰值热流甚至高达双

喷管火箭的 11.72倍。这是由于在 35 km高度四

股羽流交互形成的反流对箭底集中于一点加热，

导致箭底中心点热流迅速增高，而双喷管羽流交

互形成的反流对箭底加热不集中。随着飞行高度

增加，羽流膨胀角增大，斜激波交互形成的反流

对箭底加热也由低空的分散逐渐转变为集中，最

后在高空又变得分散。因此，箭体底部峰值热流

随高度的增加基本呈现出先增大后减小的趋势，

双喷管火箭底部峰值热流在 25 km达到最大值，

为 147.32 kW/m2，四喷管火箭底部峰值热流在

35 km达到最大值，为 1 395.80 kW/m2。 

5    结　论

1）  随着飞行高度增加，火箭羽流膨胀加剧，

羽流间的相互作用增强，四股羽流交互形成的燃

气反流较两股羽流更加明显。

2） 考虑二次燃烧后，低海拔地区尾流场温度

峰值增幅大，高海拔地区增幅小，在同一飞行高

度，四喷管火箭反应流峰值温度增幅明显低于双

喷管火箭。

3） 二次燃烧反应主要发生在羽流混合层中，

并且二次燃烧效应随羽流距喷管出口距离增加而

增加，随飞行高度增加而减小。

4） 火箭底部热流分布与反流结构直接相关，

箭底热流峰值随高度的增加基本表现出先增大后

减小的趋势，双喷管火箭和四喷管火箭分别在

25 km和 35 km达到最大值，分别为 147.32 kW/m2

和 1 395.80 kW/m2。
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