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倾斜喷管发动机对新型发射台的冲击特性
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摘要： 为了研究某安装倾斜喷管发动机的运载火箭对新型发射台的冲击特性，基于三维可压缩多组分输运

Navier⁃Stokes 方程、Realizable k⁃ε 两方程湍流模型、总变差不增（Total variation diminishing，TVD）离散格式，建

立了火箭燃气射流模型并用其与实验结果进行对比，验证了计算模型的准度和精度。通过数值模拟，研究不同

起飞高度、不同冲击方向下射流冲击发射平台的影响，并考虑火箭漂移现象。结果表明，两台发动机羽流汇合成

一道，喷管倾角导致其无法竖直通过导流孔，随着起飞高度的增加，燃气流冲击区域逐渐移动到前置设备间上表

面，形成较大的热、力载荷，且漂移现象会加快该过程。随着起飞高度进一步增加，作用到台面上的载荷逐渐峰值

减小但冲击区域逐渐扩大。仿真结果可为新型发射平台热防护设计以及前置设备间钢架结构强度校核提供依据。
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Impact Characteristics of Rocket Engine with 
Inclined Nozzle on a New Launch Pad
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Abstract: To investigate the impact characteristics of a launch vehicle equipped with inclined nozzle engines 
on a new type of launch platform， a rocket gas jet model is established based on the three-dimensional 
compressible multi-component transport Navier-Stokes equations， the Realizable k‑ε two-equation turbulence 
model， and the total variation diminishing （TVD） discretization scheme. This model is then compared with 
experiments to validate the accuracy and precision. Through numerical simulations， the effects of jet impact 
on the launch platform under different takeoff heights and impact directions are studied， and the rocket drift 
phenomenon is considered. Results show that the plumes from the two engines merge into one， and the 
inclination angle of the nozzle leads it unable to pass vertically through the hole. As the takeoff height 
increases， the impact area of the gas flow gradually moves to the upper surface of the front equipment room， 
forming significant thermal and mechanical loads， and the drift phenomenon accelerates this process. As the 
takeoff height further increases， the peak load on the platform surface gradually decreases， but the impact area 
continues to expand. The simulation results can provide a basis for the thermal protection design of the new 
launch platform and the strength verification of the steel frame structure of the front equipment room.
Key words: launch vehicle； new mobile launch pad； thermal and mechanical loads； gas jet； drift

近年来，随着中国相继开展了一系列重大航天

活动，发射任务日益加重。作为探索宇宙的第 1 道

关 口 ，航 天 发 射 活 动 的 安 全 性 、可 靠 性 极 其 重

要［1⁃2］。火箭发射时，发射台面、框架和支撑装置等
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设备都在燃气射流的破坏威胁范围内［3⁃4］。如中国

CZ⁃6A 运载火箭发射后对太原 9A 工位损毁情况

较为严重，修复难度及规模明显增大，修复周期明

显增长［5］。对发射平台进行热、力环境分析和预测

非常重要，既能提高安全性，又能增加其使用寿命，

节约成本。

目前，中国为新一代运载火箭专门研制了能够

配合火箭完成组装、测试、转场、加注及发射的新型

活动发射平台［6］。为满足火箭测发设备在发射平

台内部的放置需求，活动发射平台上层台体四角设

计有 4 个钢架结构的前置设备间。设备间顶部除

满足人员操作外，主要承受火箭发射过程的燃气流

载荷，保护内部的相关设备。通常情况下，火箭发

射时的燃气射流可以顺利排导而出。但由于某些

发动机安装具有一定角度，随着发射高度的增加，

以及漂移现象的产生，燃气射流势必会冲击到设备

间顶部表面，导致发射环境恶化，影响使用寿命并

有安全隐患［7⁃8］。与平台中部厚实的支撑臂以及导

流孔相比，四角钢架钢板搭建而成的设备间，在受

到燃气流冲击时，更容易出现严重烧蚀、变形等问

题。因此，为了设计更合理的热防护方法［9］，对新

型活动发射平台进行热、力环境分析非常重要。

国内外有大量学者对运载火箭起飞阶段热力

环境进行了研究。为降低金牛座Ⅱ动力系统试验

的风险，在试验平台设计中，NASA 马歇尔飞行中

心的 Strutzenberg 等［10］开展了金牛座动力系统试

验的数值模拟工作。肯尼迪航天中心的 Harris
等［11］采用数值仿真的方法对发射台导流槽进行热

分析与烧蚀分析。 Salehian 等［12］采用流体体积

（Volume of fluid， VOF）模型及混合大涡模拟⁃非
定常雷诺平均模拟模型研究了喷水对火箭发射过

程的噪声抑制作用。蔡红华等［13］采用 CFD 软件计

算了液氧煤油发动机尾焰对 3 种不同导流槽的冲

击流场进行了三维数值模拟，对比分析了冲击不同

导流槽的尾焰燃气流动以及热力响应。孙培杰

等［14］使用欧拉离散相气⁃固耦合流动模型，考虑含

有 Al2O3 颗粒的固液捆绑运载火箭羽流对发射平

台的冲击。赵晨耕等［15］用数值方法研究了双喷管

火箭对导流槽、发射台的冲击，并考虑了火箭漂

移。罗天培等［16］采用离散相模型（Discrete phase 
model，DPM）对试验台喷水降噪和导流槽底部喷

水降温进行了研究。

上述文献为火箭燃气射流的研究提供了参

考。但目前的研究大多局限于竖直向下的火箭发

动机对支撑臂、导流槽等的射流冲击［17］，而对发射

平台前置设备间以及脐带塔的热力环境的研究

相对欠缺［18⁃21］。本文以某运载火箭为研究对象，

图 1［22］为该火箭发射时拍摄的燃气流画面。可以

看出其芯级发动机燃气流竖直向下，助推器发动机

燃气流呈倾斜状态。随着起飞高度的增加，助推器

的燃气射流将直接冲击到设备间顶面以及脐带

塔。本文对该过程进行数值模拟，分析其温度和压

强分布，并考虑漂移作用以及不同漂移方向的结果

的对比，为后续的热防护工作，以及设备间钢架结

构设计提供依据。

1 计算模型与计算方法

1. 1　计算模型

中国某液体捆绑火箭，芯级安装两台 500 kN
发动机，喷管出口与水平面平行，4 个助推器各安

装两台 1 200 kN 发动机，喷管出口向远离芯级方

向偏转一定角度［23］。该运载火箭起飞阶段，芯级

发动机羽流场远小于助推器发动机羽流场，且竖直

向下可以较好地通过导流孔排导而出。故可以认

为，对设备间顶面以及脐带塔的燃气流载荷由助推

器发动机产生。因此，选取偏向被冲击区域单个助

推器为研究对象，计算模型如图 2 所示。两台发动

机为液氧煤油型，喷管出口直径为 D，喉部直径为

0.17D，入口直径为 0.28D，高度为 1.61D，定义设备

间顶面中心为坐标系原点，z轴竖直向下。

图 1 火箭发动机羽流 [22]

Fig.1 Rocket engine gas jet[22]

图 2 计算模型

Fig.2 Computational model
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1. 2　计算网格

如图 3 所示，采用分块化划分网格方法，将整

个计算模型分为几个子块，分别独立划分结构网

格。计算域均采用六面体结构网格，该方法网格正

交性、光顺性较好，收敛快、误差较小。对发动机喷

管、设备间顶面等重点区域的网格进行加密处理，

使计算精度进一步提高，同时对各壁面也进行边界

层加密，避免压力、温度等物理量的剧烈变化，网格

总数达到 900 万以上。

为了进行网格无关性验证，在原网格 964 万的

基础上，增加到 1 143 万和 1 362 万 3 套网格进行计

算，提取两喷管出口圆心点连线中线上的压强分布

对 3 套网格进行评估，结果如图 4 所示。可以看出，

3 套网格的结果基本一致，增加网格数量几乎没有

影响，故为提高计算效率，选取数量为 964 万的网

格进行后续研究。

1. 3　计算条件

喷管入口设置为压力入口，燃气组分如表 1 所

示，定义总温 3 812.4 K，总压 17.67 MPa，环境为空

气，温度 300 K，压强 101 325 Pa，四周为压力出口。

火箭箭体及设备间顶面、脐带塔壁面均定义为无滑

移绝热壁面。使用 CFD++ 数值模拟软件，64 个

CPU 并行计算，时间步长为 4e-5 s。
1. 4　数值方法

1. 4. 1　控制方程

火箭发动机燃气射流为高度欠膨胀超声速流

动，针对本文计算模型，建立真实燃气与空气多组

分控制方程，首先做出以下基本假设：（1） 燃气流

为纯气相可压缩流体；（2） 各组分均满足理想气体

状态方程；（3） 忽略重力的作用且不考虑化学反应。

直角坐标系中，三维可压缩 N⁃S 方程的守恒

形式
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（3）
式中：U为流动变量；F、G、H为气流通量矢量；Fv、

Gv、Hv为黏性通量矢量；K 为热传导系数；T 为环境

温度；p、ρ、e、τ、μ 分别为压力、密度、比动能、应力、

黏性系数；u、v、w 分别为速度在 x、y、z 方向上的

分量。

多组分输运方程如下

∂
∂t

( ρY i ) + ∇ ⋅( ρvY i ) = -∇ ⋅ Ji + Ri + Si （4）

式中：Y i 为组分 i 的质量分数；Ji 为组分扩散通量；

Ri 为组分 i 在化学反应后的净生成率；Si 为自定义

源项的离散相引起的生成率。

1. 4. 2　湍流模型

湍流采用雷诺平均方法模拟，使用 Realizable 
k⁃ε 模型，与标准 k⁃ε 模型相比，增加了湍流黏性变

表 1 喷管入口燃气组分

Table 1 Molar fraction at nozzle inlet

组分

H2O
CO2

CO
H2

摩尔分数

0.389
0.262
0.255
0.094

图 3 计算网格

Fig.3 Computational grid

图 4 网格无关性验证

Fig.4 Grid independence verification
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化，湍动黏度 μt 中的系数 Cμ 不是常数，而是与应变

速率相关，这样的形式能更好地表示能量转换。

湍动能 k和耗散率 ε的方程为

∂ ( ρk )
∂t

+ ∂ ( ρkui )
∂xi

= ∂
∂xj

é

ë
ê
êê
ê( )μ + μt

σk

∂k
∂xj

ù

û
úúúú+ Gk - ρε

（5）
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úúúú+ ρC 1 Eε -

ρC 2
ε2

k + vε
（6）

式中：μ 为混合物黏性；Gk 为平均速度梯度引起的

湍动能 k 的产生项；常数系数 σk = 1.0，σε = 1.2，
C 1 = 1.44，C 2 = 1.9；E 为平均特征应变率。

1. 4. 3　离散格式

运载火箭助推器发动机推力远大于芯级火箭

发动机，其燃烧室总温总压较高，燃气射流为高度

欠膨胀超声速射流。采用有限体积法对每个网格

单元进行数值积分，流动通量采用二阶迎风总变差

不增（Total variation diminishing， TVD）格式进行

离散，黏性通量采用二阶中心差分格式离散。该算

法收敛性好、计算精度高、自动捕捉激波能力较强。

2 模型验证

为了验证本文数值模型的有效性，采用本文数

值方法计算欠膨胀射流冲击平板流场，并与文献

［24］的结果进行比较。实验所用喷管出口直径

d=2.54 cm，喷管上游压缩段采用三阶多项式设

计［25］，收缩率为 5，选取几个典型工况进行数值模

拟，具体参数由表 2 给出。

图 5 为 喷 管 压 力 比（Nozzle pressure ratio， 
NPR）（NPR=p0/p∞）为 3.7 和 5.0 的喷管在出口与

平板距离 h=2d，以及 NPR=3.7、h=4d 时的马赫

数流场。图 6 为 NPR=3.7 时，h 分别为 2d、4d 的实

验和仿真压力分布对比，图 6 中横坐标为平板上距

离射流中心的径向距离 r 与喷管出口直径 d 的比

值 ，纵 坐 标 为 表 面 压 力 系 数 Cp（Cp=( p s -
p∞ ) / ( p0 - p∞ )），h=2d 时 最 大 相 对 误 差 为

6.85%，h=4d 时最大相对误差为 5.56%。可以看

出，云图中流场结构以及平板表面压力分布均与实

验结果一致，证明本文数值模型可靠有效。

3 结果与分析

图 7 显示了新型活动发射平台与计算模型之

间的对应关系，虚线框内部为支撑装置和导流孔等

设备，外部为钢架结构的前置设备间。从图中可以

看到，4 个助推器分别朝向 4 个设备间布置，又因其

表 2 实验工况设置

Table 2 Setting of experimental working conditions

工况

1
2
3

NPR
3.7
5.0
3.7

h/d

2
2
4

图 5 不同工况流场

Fig.5 Flow field of different working conditions

图 6 平板表面压力分布

Fig.6 Pressure distributions on the flat plate
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发动机喷管外翻一定倾角，故燃气流载荷由朝向设

备间一侧的助推器发动机产生，其他发动机几乎作

用不到该侧设备间顶面。

为探究燃气射流冲击活动发射平台前置设备

间的最恶劣情况，初步选取发射阶段几个典型高度

进行研究，使用商业软件输出设备间上表面竖直方

向受力情况，结果如图 8 所示。可以看出，高度较

低时，平台遭受冲击不大，这是由于燃气射流排导

情况良好，高度较高时冲击亦不大，这是由于虽然

射流正冲击到台面上，但火箭已经逐渐远离了发射

平台。同时，结合发射任务实测数据，最终确定了

火箭起飞 4.9 和 6 s 时刻，即起飞高度 30 和 40 m 时

新型活动发射平台前置设备间载荷较为恶劣。

另外，火箭脱离发射台至箭尾离开发射塔顶端

的阶段，受瞬时风力、部件安装误差、约束解除震荡

等内外干扰因素作用，会发生横向质心运动和绕心

运动，即漂移现象，这将导致燃气流更加难以排导，

形成载荷。本文将火箭运动分成无漂移和有漂移

两组，将活动发射平台分为 4 个半区，以罗马数字

标识，如图 9 所示。活动发射平台设备间具有对称

性，故选择其中一半进行研究，共设置 6 个工况，如

表 3 所示。火箭漂移方向及漂移量考虑最恶劣情

况，即垂直朝向设备间漂移，图 10 为俯视角下各工

况漂移示意图，30 m 高度漂移量 1.36 m，40 m 高度

漂移量 2.03 m，该漂移量由实际发射任务遥测数据

给出。

3. 1　尾焰射流流场分布

图 11、12 分别为 30 和 40 m 起飞高度时带倾角

的双喷管火箭发动机羽流，过喷管中心截面的压

强、温度以及马赫数云图。可以看出，高温高压的

燃气经火箭发动机喷管喷射后，形成高度欠膨胀超

声速射流，燃气流场中可见清晰的喷流波节。由于

两喷管之间存在一定角度，离开喷管出口后，两股

射流之间的干扰很弱，从第 3 道马赫盘开始，两股

射流逐渐开始接触并相互作用，到第 5 道马赫盘

后，汇聚成一股燃气射流对活动发射平台上层形成

冲击。

图 7 设备间区域示意图

Fig.7 Schematic diagram of equipment room

图 9 区域划分

Fig.9 Area division

图 10 漂移示意

Fig.10 Drift indication

表 3 计算工况设置

Table 3 Setting of calculation working conditions

工况

1
2
3
4
5
6

起飞高度/m
30
30
30
30
40
40

漂移方向

无

I区
无

Ⅲ区

无

I区

漂移量/m
无

1.36
无

1.36
无

2.03

图 8 不同起飞高度发射台受力

Fig.8 Force on launch pad at different takeoff altitudes
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可以看出，火箭处于发射起飞阶段，燃气流向

发射平台，速度较低，最大马赫数为 5.21，并持续衰

减。发动机燃气射流冲击到发射台上表面并产生

反溅现象，燃气聚积，导致局部压力、温度显著升

高，形成恶劣热力载荷，对设备间钢架结构产生较

大影响，降低其使用寿命甚至产生安全隐患。

图 11、12 中对比了运载火箭无漂移和有漂移

两种不同起飞工况。温度云图可以看出，在 30 m
高度，火箭无漂移起飞时，仍有部分燃气可以通过

导流孔排导而出，因此燃气射流向两侧的冲击反溅

极不对称，设备间钢板一侧反溅作用明显较强，导

流孔一侧现象比较微弱，几乎没有反溅，而有漂移

起飞时，由于横向位移，燃气排导量进一步减少，导

流孔一侧也出现了一定程度的反溅。 40 m 高度

时，无漂移起飞即造成燃气向两侧反溅，仅有很少

一部分燃气可以排导，有漂移起飞时，燃气射流则

几乎完全无法排导，全部冲击在活动发射平台上表

面，形成严重的反溅以及聚积现象，使热力环境

恶化。

图 13 为各工况压强分布情况在活动发射平台

上表面附近的放大云图，图中黑色虚线为导流孔边

缘位置示意。燃气射流冲击到台面时，由于燃气的

图 11 30 m 起飞高度燃气流场

Fig.11 Flow field at takeoff altitude of 30 m

图 12 40 m 起飞高度燃气流场

Fig.12 Flow field at takeoff altitude of 40 m
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聚集积累，在反溅区域形成一小块高温高压区域，

30 m 高度工况最大压强超过 300 kPa，最高温度超

过 2 500 K；40 m 高度工况最大压强达到 220 kPa
以上，最高温度达到 2 000 K 以上。可以明显看出，

无漂移工况下，由于燃气仍能得到部分排导，反溅

区域为不完整半球，而在漂移的影响下，反溅呈一

个完整半球形区域且完全作用于活动发射平台上

表面。另外，相较于 30 m 高度时，40 m 高度情况下

反溅区域扩大，反溅高度增加，但温度、压强都有所

下降，整体来看，热力环境有所改善。

3. 2　尾焰对设备间以及脐带塔的冲击

基于上述的运载火箭燃气射流冲击活动发射

平台数值模型，对带倾角的助推火箭发动机开展研

究，分析运载火箭发动机尾焰对设备间以及脐带塔

的冲击。图 14~16 为 6 个不同工况下活动发射平

台设备间以及脐带塔的压强和温度云图。

可以看出，燃气射流在该段飞行高度下，排导

效果较差，会冲击到活动发射平台上表面形成局部

高温高压区域。云图显示， 尾焰冲击造成的力载

荷区域较小，仅为一块近圆形区域，30 m 起飞高度

下冲击核心高压区域直径约为 4 m，40 m 起飞高度

下冲击核心高压区域直径约为 6 m，压强分布沿半

径方向逐渐减小。而热载荷区域较大，除了与力载

荷面积相当的核心高温区域外，整个冲击半区前置

设备间上表面温度都较高，甚至脐带塔也受到了一

定程度的影响。

图 14、15 为 30 m 起飞高度下活动发射平台压

强和温度分布云图。可以看出，中心区域压强超过

图 16 40 m 冲击Ⅰ区

Fig.16 Impact zone Ⅰ at 40 m

图 13 台面附近压强分布

Fig.13 Pressure distribution near the surface

图 14 30 m 冲击Ⅰ区

Fig.14 Impact zone Ⅰ at 30 m

图 15 30 m 冲击Ⅲ区

Fig.15 Impact zone Ⅲ at 30 m
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300 kPa，约为一个半径 1 m 的圆形区域，无漂移情

况下峰值为 329.13 kPa，有漂移情况下压强峰值达

到 343.74 kPa，增大了 4.43%。核心区域外压强几

乎没有变化，维持在 1 个大气压左右，仅在脐带塔

与设备间钢板连接处有些升高，大约 150 kPa。温度

方面，同样的，在冲击核心部位半径约 1 m 的圆形

区域内，温度超过 2 600 K，无漂移和有漂移工况温

度峰值分别为 2 669 K 和 2 693 K，漂移导致温度峰

值增加约 0.9%，除核心高温区域外整个冲击半区

温度都较高，高温热载荷区甚至扩散到两个相邻方

向的半区，温度达到 1 900 K 左右。对比不同漂移

方向，可以看出，在核心区域，压强和温度分布情况

基本相同，主要区别为向Ⅰ区漂移时反溅射流会对

脐带塔产生一定的影响，力载荷主要体现在脐带塔

脚下部位，而热载荷区域相对较大，脐带塔下部朝

向Ⅰ区的两面温度都较高，平均达到 1 100 K，漂移

情况下热载荷影响高度甚至达到脐带塔 7 m 高的

位置，这将导致发射环境更加恶化。

图 16 为 40 m 起飞高度下活动发射平台压强

和温度分布云图。可以看出，压强分布规律与 30 m
基本一致，但数值有所下降，冲击核心有半径约为

1.7 m 的圆形区域压强超过 200 kPa，无漂移情况下

峰值为 226.86 kPa，漂移使其增大了 1.64%，达到

230.6 kPa。另外，由于 40 m 起飞高度下反溅现象

更加严重，冲击核心圆与脐带塔脚下高压部位逐渐

连通，平均压力达到 130 kPa，高于环境压力。温度

也有所下降，中心部位超过 2 000 K，有无漂移的峰

值分别为 2 093 K 和 2 083 K，二者差别不大，同样

的整个Ⅰ区温度都较高，达到平均 1 600 K。脐带塔

表面温度达到了 1 350 K 左右，比 30 m 时升高了约

22.7%，但影响高度有所下降，只有 4.5 m 左右。综

合来看热力环境有所改善。

图 17 分别为不同工况下活动平台上表面压强

和温度分布对比，横坐标为与导流孔边缘距离，图

中竖线为导流装置和前置设备间分界，竖线右侧为

本文重点研究的设备间。可以看出，在无漂移情况

下，压强和温度峰值都出现的位置都在导流装置

上，直接作用到前置设备间上的热、力载荷相较于

有漂移情况较小。漂移工况下，设备间钢板承受的

热、力载荷大幅度升高，整个冲击核心区域几乎全

部位于设备间钢结构之上，导致发射环境极度恶

劣。30 m 起飞高度下，漂移导致设备间钢架承受

压力提高了约 126%，40 m 工况下，由于即使无漂

移起飞，燃气已经有很大一部分冲击在了前置设备

间钢板之上，故漂移导致的载荷提高了大约为

77%。对比不同高度，30 m 时，压强峰值比 40 m 工

况高约 49.06%，但作用范围与之相比较小。温度

分布规律与压强基本一致，漂移致使设备间热环境

更加恶劣。与之不同的是，高温载荷范围并没有再

随起飞高度增加而扩大， 40 m 起飞高度下温度峰

值比 30 m 时下降了约 22.28%。

4 结   论

本文以新型活动发射平台为研究对象，分析倾

斜助推发动机对前置设备间和脐带塔的燃气射流

冲击，得到以下结论：

（1） 基于合理简化，建立了液氧煤油火箭发动

机冲击发射平台的数值模型，经实验对比验证，吻

合较好，证明了该数值方法准确可靠。

（2） 两台倾斜喷管发动机的燃气流汇合成一

道，随着起飞高度增加，倾斜射流逐渐冲击到前置

设备间顶面，造成反溅。30 和 40 m 高度时热力载

荷最恶劣，随着高度继续增加，载荷区域扩大、峰值

下降。

（3） 热载荷区域较广，核心高温区位于设备间

靠近导流孔边缘，直径约 6 m，峰值 2 700 K，脐带

塔底至 7 m 高度处温度超 1 000 K，热防护设计应

对这些位置着重考虑。

图 17 不同工况发射台表面压强和温度对比图

Fig.17 Comparisons of surface pressure and temperature on the launch pad under different working conditions
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（4） 设备间钢板力载荷区域直径约 4 m，峰值

350 kPa，漂移使钢架受载增加 70%~130%，具有

较大风险。数值模拟得到的冲击位置、压强大小、

变化规律等可为前置设备间钢架结构设计、强度校

核等提供指导。
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