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地面效应对火箭橇发动机尾喷管流场特性的
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摘 要：基于火箭撬地面试验的需要，设计了大载荷高加速的短轨火箭橇动力系统，并对地面效应

对火箭发动机尾喷管流场的影响进行了理论和试验研究。文中采用FLUENT计算软件对不同条件下的火

箭发动机尾喷管外流场进行了三维数值仿真，分析了单枚火箭以及双枚火箭工作时，地面效应对发动机

尾喷管流场特性的影响。本文研究的大载荷高加速的短轨火箭撬动力系统，地面效应的影响和双尾喷管

之间的相互作用都是在1.5ms时开始显现，在2~3ms时比较明显，在5~20ms开始减小，最后形成稳定的

尾部流场。对于喷管出口直径 275mm、轴线距离地面不小于 472mm和双喷管轴线距离不小于 680mm的

火箭橇动力系统，在火箭橇运动起来 20ms之后，地面效应影响和双火箭发动机之间相互作用变得非

常小。
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Influence of Ground Effect on Flow Field Characteristics of
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Abstract：Based on the needs of the rocket skid ground test，the researcher design the short-track rocket
sled power system with large load and high acceleration，and it is conducted the theoretical and experimental in⁃
fluence study of ground effect on the flow field of the rocket motor tail nozzle. The 3-D numerical simulation of
the rocket motor tail nozzle outer flow field was conducted for different conditions using FLUENT calculation soft⁃
ware. It analyzed the influence of ground effect on the flow field characteristics of the motor tail nozzle when a sin⁃
gle rocket and two rockets are working. For the short-track rocket sled power system with large load and high ac⁃
celeration studied in this paper，both the influence of ground effect and the interaction between the two nozzles
which appeared at 1.5ms，was more obvious at 2~3ms，and decreased at 5~20ms，finally，a stable tail flow field
is formed. For rocket sled power system，the nozzle outlet diameter is 275mm，the distance between the axis and
the ground is not less than 472mm，and the distance between the axis of double nozzles is not less than 680mm.
After the rocket sled move for 20ms，the effect of the ground and the interaction between the double rocket motors
become very small.
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1 引 言

地面效应虽然对火箭发动机的推力影响不大，

但尾部流场变化对撬车的稳定性将产生显著的影

响，特别是大载荷高加速短程火箭撬所使用的发

动机通常具有较大的燃气射流，发射时地面反射

形成的流场不稳定和地面的反作用力，将使得撬

车产生震荡，撬靴“削轨”现象时有发生。为了尽

量避免震荡的影响，需对火箭橇内弹道和火箭橇动

力系统的外流场特性进行研究。本文研究的火箭

发动机是采用阶梯多根装药的形式，为了增加推

进剂的质量比和燃气生成速率，提高火箭发动机

的做功效率［1］，实现大载荷高加速行程短的试验

要求。

国内外对于火箭橇内弹道、火箭发动机外流场

及地面效应特性的研究，大多以试验特性研究为

主［2-3］和火箭发动机内弹道点火特性研究为主［4-7］，以

及尾流场数值仿真为主［8-10］。孟亮飞等［11］运用 FLU⁃
ENT软件对阶梯装药固体火箭发动机点火内流场进

行了数值模拟，得到了固体火箭发动机点火过程中

前后燃烧室的压力分布。张俊等［12］研究了高速燃气

射流的流场分布规律，重点分析了喷管出口附件的

射流速度、压强及温度沿轴向及径向的变化规律。

张传侠等［13］针对强地效环境下超声速有翼火箭橇侧

翼气动特性变化情况，对火箭橇侧翼气动特性开展

研究。邹伟红［14］对火箭滑橇的空气动力特性进行了

研究。王明清［15］对火箭橇多喷管流场的相互影响作

用进行了研究。

本文采用了基于阶梯多根装药火箭发动机的火

箭橇零维内弹道计算模型，根据火箭橇内弹道计算

结果，计算压强-时间曲线作为压强入口边界条件，

计算马赫数-时间曲线作为远场压强出口马赫数边

界条件，对火箭橇动力系统的试验过程进行数值模

拟。针对地面效应对火箭发动机尾喷管流场的影响，

以及双枚火箭工作时，尾喷管流场的相互作用进行了

研究，为火箭撬工程应用提供有价值的参考，并为后

续做火箭撬推力试验以及推力影响研究作铺垫。

2 火箭发动机内弹道计算模型

2.1 基本假设

本文采用了火箭发动机零维内弹道模型，其基

本假设如下［16］：

（1）假定火药的燃烧服从几何燃烧定律和指数

燃速定律。

（2）假定火药的燃烧和燃气流出拉瓦尔喷管是

在平均压力条件下进行的。

（3）假定点火药是瞬时燃完，并在该瞬间，点火

药气体冲破点火具流入火箭发动燃烧室，并均匀分

布于燃烧室内，此时燃烧室内压力为点火压力。

（4）在整个燃烧过程中，与火药性质有关的特征

量保持不变，燃气为组分不变的高温气体。

（5）火箭发动机腔体的散热通过适当减小火药

的火药力来修正。

（6）喷管内的流动为一维等熵定常流。

2.2 数学模型

考虑侵蚀效应的燃速方程

dzi
dt =

aε̄i
e1,i

p̄n （1）

式中 ε̄ i是文献［17］中测得双铅-2火药的平均侵

蚀比，zi是第 i截装药的相对已燃厚度，a是燃速系数，

n是燃速指数，p̄是火箭发动机燃烧室内平均压力，t

是时间，e1，i是药柱弧厚。

药柱形状函数

dψi

dt =
πρp e1,i (Di + di )HiNi

ωi

dzi
dt （2）

式中 ψi是第 i截装药的已燃百分比；π是圆周率；

ρp是药柱固体密度；Di，di，Hi，Ni是管状药柱外径、内

径、长和根数；ωi是第 i截装药质量。

流量方程
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式中 η是相对流量，ϕm 是质量流率损失系数，A t
是喷喉面积，ω 1 是第一截装药质量，f是主装药火药

力，τ是燃烧室内平均相对温度，p a 是环境压力，k是

比热比。

能量方程

dτ
dt =

1
∑( )ωi ψi

ω 1
- η

é

ë
êê

ù

û
úú( )1 - τ∑ωi

ω 1

dψi

dt - θτ
dη
dt （4）

式中 τ = T/T0是平均相对温度，θ = k - 1。
燃气的状态方程
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dt
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（5）
式中 V0 是燃烧室容积，α是主装药燃气余容，α 0

是点火药燃气余容，ω 0是点火药质量，f0是点火药火

药力。

火箭发动机推力方程

F t = CF p̄A t （6）
CF = k ( 2

k + 1 )
k + 1
2 ( k - 1) 2

k - 1 1 - ( p e
p̄
) k - 1k +

K 2
zh ( )p e
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- p a
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（7）
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k

（8）

式中 F t是火箭推力，p e是喷管出口压力，K zh是轴

向喷管扩张比，CF是推力系数。

火箭发动机阻力方程

F d = 12 Cd Aρa v2 （9）
F g = μg ( )M - N r∑ωi ψi （10）

式中 F d是空气阻力，C d是空气阻力系数，A是迎

风面积，ρ a为空气密度，v为橇车速度，F g是摩擦阻力，

μ为摩擦阻力系数，g为重力加速度，M初始火箭橇总

质量，∑ωi ψi是每个火箭已燃火药总质量，N r是火箭

数量。

火箭橇运动方程

dv
dt =

N rF t - F d - F g
M - N r∑ωi ψi

（11）
dl
dt = v （12）

式中 l是橇车行程。

2.3 计算结果分析

根据上述数学模型，采用 4阶龙格-库塔法编写

了计算程序，并按照火箭橇单发动机试验中的实际

参数进行内弹道计算。试验现场布置示意图如图 1
所示，试验现场图如图 2所示，计算得出压强-时间曲

线如图 3所示，马赫数-时间曲线如图 4所示，速度-
行程曲线计算结果与试验结果对比如图 5所示。

试验数据的速度与行程的曲线与理论曲线在

60m之前吻合得很好，在 60m之后理论速度继续增

加 ，增 加 到 149m/s 最 大 速 度 ，而 试 验 测 量 速 度 到

139m/s，理论计算比试验数据高了 7.2%，在允许的误

差范围之内，验证了该模型的准确性，为计算结果压

强-时间曲线作为火箭橇动力系统数值模拟的初始

条件提供理论依据。

Fig. 2 Experimental site diagram

Fig. 1 Schematic diagram of experimental site layout

Fig. 3 Computing pressure-time curve
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3 数值计算模型

3.1 网格划分

计算区域包括全部喷管、燃烧室的部分区域、喷

管上游和喷管下游。运用 ICEM进行网格划分，整个

流场计算区域均为结构网格。建立了单喷管无地面

（图 6）、单喷管有地面（图 7）、双喷管有地面（图 8）三

种三维外流场模型，有地面模型喷管轴线距离地面

472mm，双喷管模型两个喷管轴线距离 680mm，在喷

管上游轴向方向上的距离大于 5倍喷管出口直径，在

喷管下游轴向方向上的距离大于 20倍喷管出口直

径，径向方向上大于 10倍喷管出口直径，避免扰动波

来不及耗散而作用于出口边界。三种模型最终划分

六面体网格数量分别约为 493万、344万、720万。

3.2 初始及边界条件

在软件 FLUENT中进行流场模型计算，选择三维

基于压力瞬态求解器，流动问题为可压缩流动，湍流

模型选择 k-ε两方程结合 Realizable k-ε的湍流模

型［18］。计算域中，流场初始化压力为 101325Pa，温度

为 300K。边界条件的设定见图 6，7，8所示的指示，

燃烧室的部分区域入口设为压强入口条件，由火箭

橇内弹道计算得压强-时间曲线为压强入口边界条

件 。 喷 管 下 游 出 口 设 为 压 强 出 口 条 件 ，压 力 为

101325Pa，温度为 300K。喷管上游和侧向出口设为

远场压强出口条件，压力为 101325Pa，温度为 300K。
图 4的马赫数-时间曲线为单喷管火箭橇远场压强出

口条件的马赫数边界条件，方向与喷管轴线相同，相

当于加载一个与火箭橇运动方向相反速度相同的气

流来抵消计算过程火箭橇的运动，这样处理可以方

便简化计算。根据火箭橇的运动计算得双喷管火箭

橇马赫数是同一时刻单喷管火箭橇马赫数的 1.48
倍，由单喷管火箭橇马赫数-时间曲线得双喷管火箭

橇马赫数-时间曲线，以上述相同方式加载到双喷管

模型远场压强出口。其余的边界条件为壁面边界

条件。

Fig. 4 Computing Mach-time curve

Fig. 8 Double nozzle with ground grid structure

Fig. 6 Single nozzle without ground grid structure

Fig. 7 Single nozzle with ground grid structureFig. 5 Velocity-distance curve between computing results

and experimental results
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4 数值计算结果分析

4.1 流场计算结果

图 9为单喷管无地面不同时刻的速度云图，截面

过喷管轴线。图 10为单喷管有地面不同时刻的速度

云图，截面过喷管轴线垂直于地面。图 11为双喷管

有地面不同时刻的速度云图，截面过其中一个喷管

轴线垂直于地面和过两个喷管轴线平行于地面。为

了保持不同条件下各个时刻速度云图上的刻度一

致，速度全部设定在 0~2km/s。
由图 9与图 10对比，在 1ms之前地面对燃气流场

的影响较小，波阵面几乎呈圆形。在 1.5ms时，地面

影响开始显现出来。在 2ms时，燃气射流遇到地面发

生反射，与从喷管出来的新的燃气射流相互作用，影

响效果逐步明显。在 3ms时，随着波阵面的传播与扩

大，形成了非常明显的涡流，火箭发动机尾流场呈现

了非对称结构。在 5ms时，随着从喷管喷出的燃气射

流趋于稳定，只有尾流向周围扩散的燃气射流才会

受到地面作用比较明显，大多向后高速流动的燃气

射流受地面作用的影响较小。在 10ms和 20ms时，地

面对向周围扩散的燃气射流有一些影响。随着工作

时间的推移，形成了带有明显马赫盘的稳定尾流场，

之后地面对火箭发动机尾流场影响非常小。说明喷

管出口直径是 275mm的火箭发动机在喷管轴线距地

面 472mm的火箭橇上，火箭发动机工作 1~5ms时地

面效应对火箭橇的作用比较明显，在 5~20ms时地面

效应开始减弱，在形成了带有明显马赫盘的稳定尾

流场之后的大多工作时间时，地面对火箭橇影响非

Fig. 10 Velocity contour of single nozzle with ground at different times

Fig. 9 Velocity contour of single nozzle without ground at different times
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常小。

由图 10与图 11对比，在 1ms之前双喷管相互之

间的影响较小，波阵面几乎呈圆形。在 1.5ms时，随

着地面的影响效果开始明显，双喷管之间的影响也

开始显现出来。在 2~3ms的过程中形成了明显的偏

向双喷管两侧涡流。在 5~20ms，双喷管尾流场的相

互作用主要是流出喷管之后向周围扩散的燃气射

流，大多向后高速流动的燃气射流相互作用不再明

显。在形成了带有明显马赫盘的稳定尾流场之后，

双喷管之间的相互影响非常小。说明喷管出口直径

是 275mm的火箭发动机，喷管轴线距离 680mm的双

火箭发动机，工作在 1~5ms时，双发动机喷管尾流场

有相互较大的影响，在 5~20ms时，相互影响变小，在

形成了带有明显马赫盘的稳定尾流场之后，双发动

机喷管尾流场相互影响非常小。

4.2 计算结果与试验结果对比

图 12为单喷管有地面速度云图与试验高速摄像

对比图。由图可以看出，在 1ms时，地面对外流场影

响比较小，计算结果与试验的轮廓吻合度很好；在

2ms时，地面效应开始显现出来，由于速度比较低外

流场波阵面不是很明显，只能看到中心区域的火焰

形状，所以试验比计算结果燃气射流短一些；在 3ms
时形成涡流，在试验结果中可以观察到涡流的存在，

火焰区域的长度与计算的一致性很好，在 5ms时，随

着从喷管喷出的燃气射流趋于稳定，涡流逐渐不明

显，火焰区域的宽度和长度与计算的一致性很好；在

稳定流时初始段部分的边界射流清晰可见，过渡段

部分射流边界层逐渐模糊，混合区部分是高温气体

呈火焰状。计算结果与试验结果对比具有较好的一

致性，证明了计算模型和结果的准确性以及试验的

可行性。

5 结 论

本文建立了三种不同条件下的火箭发动机外流

场数值模型，对比分析了地面对火箭发动机的影响

和双火箭发动机之间的相互影响，得到以下结论：

（1）根据单喷管有地面的稳定流速度云图与试

Fig. 11 Velocity contour of double nozzle with ground at different times

Fig. 12 Comparison of single nozzle with ground between

velocity contour and experimental results
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验高速摄像对比图可以看出，计算结果的每一段区

域与试验结果的吻合度很好，证明了计算模型和结

果的准确性。说明该计算方法和模型可应用在类似

火箭橇动力系统的仿真计算中。

（2）喷管出口直径是 275mm的火箭发动机在喷

管轴线距地面不小于 472mm的火箭橇上，地面效应

对火箭橇的影响比较小。

（3）喷管出口直径是 275mm的火箭发动机，喷管

轴线距离不小于 680mm的双火箭发动机，火箭发动

机之间的相互作用影响比较小。

后续需要改进和优化试验测试系统，对火箭撬

试验进行推力测试，并开展地面效应对推力的影响

研究。
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