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摘  要： 为研究多发动机并联火箭橇的复杂尾流场特性，重点分析了喷管水平中心距与冲击高度对流动结构与地面效

应的作用机制。通过对比大间距（l=7d）、小间距（l=1d）、低冲击高度（h=2d）及高冲击高度（h=5.5d）四种工况，

系统揭示了不同构型下流场结构、压力分布与对地面的热冲刷行为。结果表明：小间距布局在无地效时会诱发强烈的

射流干涉，导致压力恢复呈现“多波峰-慢恢复”特性，显著延缓了流场弛豫过程。地面效应与干涉的耦合作用由冲

击高度主导：低冲击高度工况下，射流冲击地面诱发涡结构剧烈重组与破碎，形成速度高达 960 m/s 的壁面射流，地

表温度峰值达 1286.6 K 且持续高温，轨道烧蚀风险显著增大；而高冲击高度可有效抑制地效作用，流场结构更趋均匀

稳定，地表温度峰值降低约 65%，最大流速降低 58%，烧蚀风险显著缓解。火箭橇起始段（0-8 m）为热-力载荷最恶劣

区间，该阶段平均加速度高达 832.7 m/s²且单位距离作用时间长为 1.84 ms/m，与瞬态复杂流场耦合，构成了轨道烧蚀

的极高风险。数值模拟结果与高速摄影试验结果在流场形态、冲击高度及涡核位置等方面高度吻合，验证了所建立

“内弹道-外弹道-流场”耦合模型的可靠性。本研究阐明了多喷管并联系统在强约束条件下的复杂流动规律，为高加

速度、大载荷火箭橇试验系统的结构布局优化与热防护设计提供了重要的理论依据与设计参数。
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Abstract：To investigate the complex wake flow characteristics of multi-motor parallel rocket sleds, this study 
focuses on the mechanisms by which the horizontal center distance of nozzles and the impingement height 
influence the flow structure and ground effect. A three-dimensional physical model was constructed for a dual-
rail rocket sled system with three nozzles arranged in a triangular "pyramid" configuration. Four operating 
conditions were established: large spacing (l = 7d), small spacing (l = 1d), low impingement height (h = 2d), 
and high impingement height (h = 5.5d). The effects of nozzle center distance and impingement height on the 
flow field structure and ground effect were comparatively analyzed. Numerical simulations were performed 
using a Computational Fluid Dynamics (CFD) method based on the Reynolds-Averaged Navier-Stokes 
equations, coupled with the Realizable k-ε turbulence model for transient solutions. The combustion chamber 
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pressure-time curve, calculated based on interior ballistic theory, was applied to the nozzle inlet via a User-
Defined Function (UDF). The sled velocity-time curve, determined from the exterior ballistic particle trajectory 
equation, was set as the pressure far-field boundary condition, enabling a coupled "interior ballistics-exterior 
ballistics-flow field" simulation. The computational domain utilized a structured grid with refinement in the jet 
interaction region and near the ground. The velocity and pressure fields obtained from numerical simulations 
were compared and validated against jet morphology, impingement height, and vortex core positions recorded 
by high-speed photography (2000 Hz). This systematically revealed the flow field structure, pressure 
distribution, and thermal erosion behavior on the ground under different configurations. The results indicate 
that the small spacing layout induces strong jet interference in the absence of ground effect, leading to a "multi-
peak, slow-recovery" characteristic in pressure recovery, significantly delaying the flow field relaxation 
process. The coupling between ground effect and interference is dominated by impingement height: under low 
impingement height conditions, the jet impinging on the ground induces intense reorganization and 
fragmentation of vortex structures, forming wall jets with velocities up to 960 m/s. This results in peak ground 
surface temperatures reaching 1286.6 K with sustained high temperatures, significantly increasing the risk of 
rail ablation. Conversely, a high impingement height effectively suppresses the ground effect, resulting in a 
more uniform and stable flow field structure, with peak ground temperature reduced by approximately 65% 
and maximum velocity reduced by 58%, significantly mitigating ablation risk. The initial phase (0-8 m) of the 
rocket sled represents the most severe thermal-mechanical loading zone. During this stage, the average 
acceleration reaches 832.7 m/s², and the specific action time per unit distance is long (1.84 ms/m). Coupled 
with the transient complex flow field, this constitutes an extremely high risk for rail ablation. The numerical 
simulation results show excellent agreement with high-speed photographic experimental data regarding flow 
field morphology, impingement height, and vortex core positions, thereby validating the reliability of the 
established coupled model. This study elucidates the complex flow mechanisms of multi-nozzle parallel 
systems under strongly constrained conditions, providing important theoretical foundations and design 
parameters for structural layout optimization and thermal protection design in high-acceleration, heavy-load 
rocket sled test systems.
Keywords：Rocket sled test; Rocket motor; 3D simulation; Nozzle flow field; Ground effect of flow field

火箭橇系统是地面高超音速动态试验的核心工具[1]，通常采用单台或多台固体火箭发动机提供动

力。在运行过程中，该系统紧贴地面高速运动，其流场环境同时受到自由来流和地面反射气流的影响，

复杂性高。在这样的复杂流场环境下，确保火箭橇稳定运行即抑制振荡和避免削轨至关重要。对于追

求大载荷、高加速度的试验目标，往往需要采用多台发动机并联的方式以大幅提升推力和燃气生成速

率。

对火箭橇用火箭发动机尾流场特性及地面效应影响的研究，国内外学者已开展了一些工作，主要

以试验特性研究及数值模拟这两种形式为主[2-6]。余元元等[7]针对超声速火箭橇开展了数值模拟，分

析了不同环境条件下的激波特征。周柏航等[8]对火箭橇动力系统尾流场的影响进行了理论和试验研究，

获得了地面效应对双尾喷管流场分布规律的影响以及双尾喷管流场之间的相互作用规律。张俊等[9]对

火箭发动机燃气射流流场进行研究，得出了高速射流流场的分布规律。赵鹏刚等[10]以火箭橇气动特

性计算精度为出发点，结合风洞试验方法，分析了地面效应对高速工作的火箭橇流场流动规律的影响。

Bin Wang等[11]研究了火箭橇在超声速流动条件下的激波/轨道耦合作用。王明清[12]对多喷管火箭橇系

统流场中各喷管尾流场之间的相互作用影响进行了详细研究。然而，既有研究多聚焦于单发或对称双

发布局，其模型与结论难以直接推广至本研究涉及的大载荷、高加速度、短行程工况下的三发动机

“品”字形非对称布局。针对该布局所特有的多射流干涉、非对称涡系演化及其与地面效应的非线性

耦合机制，现有研究仍较为缺乏。
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为系统揭示上述机理，本文针对大载荷、高加速火箭橇试验的特定需求，设计了一套呈“品”字

形布局的三台固体火箭发动机并联动力系统，该设计不仅考虑了火箭橇系统的动力需求，更充分考虑

了尾流场环境和强大的尾部射流对地面轨道及其他测试元件可能造成的冲刷和烧蚀问题。相较于单台

火箭发动机和双发动机，这种“品”形并联配置本身在结构上就具有上、下不对称性，这显著加剧了

对地面环境的影响，因此，对地面效应的研究显得尤为重要。 

本文旨在系统研究双轨火箭橇“品”字形三喷管并联系统的射流特性及地面效应影响机制。本研

究通过结合试验观测与数值模拟，重点聚焦于多射流干涉与地效作用的耦合机制、流场结构演化特性

及射流对地面的冲击效应，以阐明多喷管并联系统在强约束条件下的复杂流动规律，为高加速度、大

载荷、短轨火箭橇的热防护设计与结构布局优化提供理论支撑与工程指导。

1 火箭橇试验研究

1.1 试验系统布置
图 1 为带动力系统的橇车。试验用火箭橇系统主要由动力系统、配重体、橇靴、滑轨及止动装置

等组成。其中，动力系统采用三台相同的固体火箭发动机，以两台下、一台上的方式呈“品”字形非

对称并联布局。三台发动机的对称轴至地面的垂直距离，即冲击高度 h，设定为 2d。喷管出口直径 d 
= 275 mm。试验地面环境为常温、无风。

图 2 为测试系统布置示意图。如图 2 所示，考虑到单台高速摄像机视场宽度有限，在试验轨道段

布置了四台高速摄像机（帧率：2000 Hz）分段拍摄，以便全程监测火箭橇的运行状态。同时，在轨

道首尾端分别设置了两组靶网测速系统，用于精确测量橇车的实时速度。试验数据由上述系统同步采

集，确保了数据的同步性与完整性，为后续流场特性与运动特性分析提供了可靠保障。 

图 1 安装三台火箭发动机的火箭橇橇车结构图             图 2 火箭橇试验测试系统布置示意图

Fig. 1 Structure of the rocket sled car with three rocket motors    Fig. 2 Simplified diagram of test system layout

1.2 试验结果分析
1.2.1 火焰与流场结构演化特征

图 3 为各时刻的高速摄像画面。点火后 1.5 ms，三股射流在喷管出口处形成欠膨胀锥形结构。3 
ms 时，冲击波形成完整冠状结构，受地面边界层效应影响，火焰呈现明显的贴地扩展特征；至 6 ms
时射流边界逐渐清晰化，第一波节区出现显著可见光辐射，涡重组过程开始。这表明多股射流剪切层

发生剧烈相互作用，火焰呈现贴地扩展程度更加明显，且受地面限制，火焰前锋发生上卷；60ms 时，

射流完全展开，其几何形状随橇车高速行进保持稳定。结合 150 ms、200 ms 时刻画面，可以看出射

流完全展开后，其宏观形态随橇车运动保持自相似性，未再发生显著变化。
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图 3 火箭橇试验不同时刻高速摄像记录的射流火焰演化

Fig.3 High-speed camera images of jet flame evolution at different moments

1.2.2 动力学特性与风险段识别
表 1 为火箭橇橇车分段行程数据。为揭示火箭橇加速过程的非线性特征并识别高风险段，本研究

分析了四个关键区间的参数，即表 1 所列的 0-8 m（起始段）、8-16 m（早期加速段）、16-24 m（中

期加速段）及 112-120 m（高速滑行段）。结果表明，“品”字形三发动机布局火箭橇的加速过程具

有明显的非线性衰减特征。测试数据表明，0-8 m 起始段同时具备了全行程中最剧烈的动力学载荷与

最长的持续作用时间。该段平均加速度高达 832.7 m/s²，分别是 8-16 m 区段 357.8 m/s²的 2.3 倍和 16-
24 m 区段 299.5 m/s²的 2.8 倍。这意味着固体火箭发动机产生了巨大的推力，形成了高能的燃气射流，

构成了极高的瞬时冲击强度。与此同时，其单位距离作用时间为 1.84 ms/m，约为末端 112-120 m 高

速区段 0.32 ms/m 的 5.75 倍，这导致了极端热力学载荷的持续作用时间最大化。上述极端载荷条件与

该阶段观测到的射流汇交、涡重组等复杂的瞬态流场结构相结合，共同决定了起始段是轨道烧蚀风险

极高、流场极不稳定的核心区域。因此，本文后续将重点对此阶段的流场特性与地效影响机制进行深

入研究。

表 1 火箭橇橇车分段行程数据

Table 1 Segment travel data for rocket sled vehicle 

注：表中数据为从完整数据集中选取的特征点；“...”表示中间存在其他测量区间；平均加速度由 a=∆v/∆t 计算得到。

2 数值计算模型

2.1 物理模型及网格划分

2.1.1物理模型
图 4 为火箭橇系统物理结构示意图。三台单喷管火箭发动机喷管呈“品”字形分布，喷管扩张比

为 5:1，喷管出口直径 d 为 275 mm。冲击高度 h 为三台发动机对称轴至地面的垂直距离，喷管水平

中心距 l 为相邻两喷管出口中心点的水平距离。

本研究以喷管出口直径 d 为特征尺度对主要几何参数进行归一化。工况取值基于几何约束、地

效强度与研究策略确定： l=1d 代表了发动机布局允许的最小物理间距，是射流干涉的极端工况，而 

橇车行程/m 时间/s 区间初速度/ (m·s-1) 区间末速度/(m·s-1) 平均加速度/ (m·s-2)

0-8 0.098 0.00 81.63 832.7

8-16 0.074 81.63 108.11 357.8

16-24 0.063 108.11 126.98 299.2

... ... ... ... ...

112-120 0.033 246.15 250 116.7
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l=7d 保证射流在近场区相互独立发展，作为无干涉或弱干涉的基准工况；冲击高度 h=2d 是典型紧凑

布局强地效工况，射流将提前触地效应显著， h=5.5d 通过增大高度有效抑制地效，代表弱地效工况。

基于此，本文构建了如表 2 所示的四个计算工况。Case1 和 Case2 用于揭示无地效时的射流干涉

机制；Case3 和 Case4 用于研究地效与干涉的耦合作用。

为精确模拟地面效应下的复杂流动特性，本文建立了三维计算模型，计算区域涵盖部分燃烧室、

喷管及外部自由射流发展区以及足够大的侧向与下游空间，以确保能完整捕捉射流干扰现象。针对有

地效工况，计算域底部设置了地面平面，其高度 h 根据工况定义。

图 4 三喷管火箭橇动力系统物理模型示意图

Fig. 4 Schematic diagram of the physical model of the three-nozzle rocket sled propulsion system

表 2 数值模拟工况参数

Table 2 Numerical simulation working condition parameters

工况编号 地面存在性 l/d h/d 

Case1 无 7 -

Case2 无 1 -

Case3 有 1 2

Case4 有 1 5.5

注：l—喷管水平中心距；h—冲击高度（喷管轴线至地面垂直距离）；d—喷管出口直径(d=275 mm)。

2.1.2网格划分及无关性验证
图 5 为不同网格密度下轴线速度分布图。图 6 给出了各工况网格结构示意图（为方便显示，网格

已粗化显示）。通过 ICEM CFD 软件将计算全域划分为结构化六面体网格。为了提高精度，在喷管

出口附近、射流交汇区、地面冲击区、涡结构预期发展区域进行了网格局部加密。

网格无关性验证选取流场最复杂的 Case3 工况在 60ms 时的流场状态作为验证对象。选取最小网

格尺寸分别为 4mm、2mm、1mm，总网格数分别为 650 万、850 万、1100 万的三套方案。图 5 对比

了三种网格方案下的轴线速度分布。随着最小网格尺寸从 4mm 细化至 1mm，计算结果的最大差异仅

为 1.2%，数值随网格加密呈现出良好的单调收敛性，这反映了加密网格对减少数值耗散、更精确捕

捉激波及剪切层的有效性。可以认为计算结果已不再依赖于网格尺度。出于对计算时间的考虑，选用

总网格量 650 万的网格方案进行计算，其结果是网格无关的，能够精确捕捉本研究关注的核心物理

过程。Case1、Case2、Case3、Case4 四种工况网格数量分别约为 550 万、500 万、650 万、700 万六

面体网格。
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         图 5 不同网格密度下 Case3 工况轴线速度分布（t=60 ms）

        Fig.5 Axial velocity distribution for Case 3 under different grid densities (t=60 ms)

            

图 6 典型工况计算域网格示意图

Fig.6 Typical operating condition calculation domain grid diagram

2.2 数学模型

2.2.1 控制方程
采用三维可压缩雷诺平均 Navier-Stokes 方程组描述燃气射流动力学过程，其具体形式为:质量守

恒方程、动量守恒方程、能量守恒方程（公式略）[13]。

2.2.2 湍流模型
为模拟火箭射流中存在的复杂湍流效应，本文采用 Realizable k-ε 湍流模型[14]，该模型对射流、

混合层及带有逆压梯度的流动具有较好的预测精度，已被广泛用于火箭喷流研究[8, 9]。 尽管其对强分

离流的预测可能存在一定局限，但后续与试验结果的对比验证表明，该模型在当前研究中能够较好地

捕捉核心流场特征，模型控制方程如下。

湍动能输运方程： 

∂(𝜌𝑘)
∂𝑡 + ∇ ⋅ (𝝆𝒌𝐮) = ∇ ⋅ [(𝜇 +

𝜇𝑡

σk)∇𝑘] + 𝐺𝑘 + 𝐺𝑏−𝜌𝜀−𝑌𝑀 #(1)

耗散率输运方程：
∂(𝜌𝜀)

∂𝑡 + ∇ ⋅ (𝝆𝜺𝐮) = ∇ ⋅ [(𝜇 +
𝜇𝑡

σε)∇𝜀] + 𝜌C1𝑆𝜀−𝜌C2
𝜀2

𝑘 + 𝜈𝜀 + C1ε
𝜀
𝑘C3ε𝐺𝑏#（2）

式中， 为湍动能； 为湍流耗散率； 为由平均速度梯度产生的湍动能； 为湍流粘度,其𝑘 𝜀 𝐺𝑘 𝜇𝑡 = 𝜌𝐶𝜇𝑘2 𝜀

中， 为变量是该模型的核心改变； ； ； 为平均应变率张量； 为𝐶𝜇 𝐶1 = max(0.43,
𝜂

𝜂 + 5) 𝜂 = 𝑆
𝐾
𝜀 𝑆𝑖𝑗 C2,C1ε,C3ε

模型常数,取标准值 , , 为湍流普朗特数。取标准值 =1.0， =1.2。C2 = 1.9，C1ε = 1.44,C3ε = 0.8 σε σk σε σk

2.3 边界条件及求解方法

本文所有数值计算均基于 ANSYS Fluent 软件平台进行。工质为双铅 2 火药燃气，鉴于工质的可

压缩性，密度模型采用理想气体状态方程，同时，考虑工质对温度的依赖性，动力粘度遵循
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Sutherland 定律进行计算[15]。

采用基于压力修正的三维瞬态求解器，动量、湍动能、湍流耗散率、能量方程离散选用二阶迎风

格式[16]。时间步长设置为 0.00001s，最大迭代次数每步 20 次。收敛标准为所有方程残差降至 10-6。

图 6 展示了边界条件位置。图 7 为火箭发动机内弹道计算所得的压力-时间（p-t）曲线。压力入

口边界位于喷管入口。边界上的压力-时间（p-t）数据由经典内弹道理论计算提供。该模型已通过既

往研究的试验数据验证，能够较为准确预测本文所用固体火箭发动机的工作过程[8]。为将时变的内弹

道压力数据准确地赋予喷管入口边界，本文编写了用户自定义函数（User-Defined Function, UDF）。

该 UDF 根据求解器的物理时间，实时读取并插值图 7 所示的 p-t 曲线数据，并将对应的压力值动态

施加于压力入口边界条件上，从而实现了燃烧室工作过程与外部流场计算的耦合。

图 8 为橇车运动的马赫数-时间（Ma-t）曲线。基于经典外弹道中质点动力学方程进行理论计算

橇车运行速度，并将橇车运动的马赫数-时间（Ma-t）曲线以 UDF 设置于压力远场边界。该方法通过

设定与橇车运动方向相反、速度相等的来流，抵消了橇车运动的影响[8]，从而简化了计算。远场压力

取标准大气压，温度取常温，除上述特定设置外，其余所有边界均采用无滑移绝热固壁条件。

      

图 7 火箭发动机燃烧室压力-时间曲线                     图 8 火箭橇橇车运行马赫数-时间曲线

Fig .7 Rocket motor combustion chamber pressure-time curve     Fig.8 Mach number-time curve of the rocket sled operation

2.4 弹道-流场耦合模型的验证

图 9 为弹道计算得到的橇车运动曲线与试验速度-行程（v-l）曲线对比。由于内弹道计算的推力

预测是外弹道计算速度预测的直接输入，因此对外弹道结果的验证即构成对内弹道结果的间接验证。 
如图 9 所示，将外弹道计算得到的橇车速度-行程曲线与试验测试结果进行对比，两者在主要加速段

吻合良好，理论计算速度最大值为 266 m/s，而试验测量速度最大值为 255 m/s。其原因可能是：随着

速度升高，理论计算采用的空气阻力系数低于实际值，导致高速阶段的预测加速度偏大，最终使得预

测的最大速度高于试验值。最大速度偏差小于 4.1%，在允许误差范围内，满足试验预期效果。该一

致性不仅证明了外弹道模型的准确性，也反向验证了内弹道模型提供的压力数据的可靠性，从而证明

了作为流场仿真输入条件的 p-t 与 Ma-t 曲线的可靠度。然而，需要指出，此验证主要确保运动学输

入条件的准确性。在后续第 3.2 节中，将通过对比试验与数值模拟的流场结构，进一步验证本模型在

预测核心物理现象方面的能力。
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图 9 火箭橇橇车运行速度-行程曲线

Fig.9 Rocket sled running speed-travel curve

3 数值计算结果分析

3.1 流场计算结果

3.1.1无地效条件下的射流干涉机制
无地面效应工况即为 Case1 (l=7d) 与 Case2 (l=1d)的流场，揭示了单纯由喷管间距引起射流干涉

机制。图 10 展示了在喷管出口下游 0.7 m 截面的速度云图演化序列。

如图 10 所示，Case2 工况射流在喷管出口下游 0.7 m 起始汇交。对于 Case2 工况，三股欠膨胀超

声速射流的发展呈现典型三阶段特征[17] ：在 1.5 ms 时刻，射流进入初始混合区，核心区最大速度

1537.8 m/s，剪切层最小速度 262 m/s，紧密间距导致射流边缘明显变形，预示汇交趋势；2.0 ms 时刻

相邻剪切层剧烈作用排挤卷吸流体，核心区受挤压形成 1842.5 m/s 的高速环形结构，混合层沿挤压边

界以 1161 m/s 高速扩展；至 2.5 ms 时刻三股射流在近场完全合并为单一射流，对称中心形成新高速

核心区，外围建立稳定边界层。相比之下，Case1 工况射流独立发展，剪切层自由扩展，呈现典型弱

干涉特征。

射流干涉不仅改变了速度场结构，更对压力场的空间分布产生了深刻的重塑作用。如图 12 所示

的喷管出口下游 0.7 m 截面压力云图序列可以看出：在 2 ms 时，Case1 保持“品”字形独立低压核心

结构，而 Case2 则因射流汇交融合为单一的、被环形高压区包围的低压核心。表 3 为无地面工况低压

区面积参数，这种空间压缩效应可定量表征：如表 3 所示，此时 Case2 的低压区（p< 0.1 MPa）面积

仅为 Case1 的 33%。上述结果明确表明，干涉效应强烈抑制了射流的自由膨胀，急剧压缩了有效流

动区域。

图 11 展示了不同时刻单喷管轴线压力分布，对比了 Case1（无干涉）与 Case2（强干涉）工况下

的压力演化特性。在 2 ms 的射流初始发展阶段，紧密间距的干涉效应已显著显现：Case2 出口压力

为 0.164 MPa，较 Case1 的 0.136 MPa 提高 21.0%，证实了近场射流间的相互挤压作用增强了局部背

压；在出口下游 0.41 m 处，Case2 形成 0.085 MPa 的局部高压，为 Case1 同位置压力 0.033 MPa 的
2.58 倍，表明射流剪切层已发生剧烈相互作用。此后，Case2 的压力曲线在喷管出口下游 0.55-0.83 m 
区间内发生明显波动并与 Case1 的平滑分布产生显著背离，这揭示了其流场结构经历了比自由射流更

复杂的重组过程。在出口下游 1.38 m 处，Case2 压力仍保持在 0.308 MPa，显著高于 Case1 的 0.221 
MPa，进一步说明干涉效应在发展中持续增强并向下游传递。

在 10 ms 的中场发展阶段，Case2 出口压力 0.251 MPa 仍高于 Case1 的 0.231 MPa，但更为关键

的是其压力恢复路径呈现强烈的不稳定性：在喷管出口下游 2.07 m 处出现显著高压峰，压力为 0.184 
MPa，为 Case1 同位置压力 0.055 MPa 的 3.35 倍；此后，Case2 压力在出口下游 2.2-6 m 区间经历大

幅持续波动，呈现多个幅值递减的次生压力峰，表明强干涉导致流场结构失稳、能量耗散路径复杂化，

延缓了压力恢复进程。

至 60 ms 的准稳态阶段，Case2 出口压力 0.345 MPa 仍高于 Case1 的 0.318 MPa。Case1 经一大

一小两波峰后在约出口下游 4 m 处恢复至环境压力，而 Case2 则经历多个压力波峰，直至出口下游

11 m 以远才逐渐恢复至环境压力。这一“多波峰-慢恢复”现象表明，射流干涉虽未改变平衡终态，

但通过增强流场无序性与动力学不稳定性，显著降低了动能定向传递效率，从而延长了系统弛豫过程。

   上述空间结构压缩与压力演化失稳，导致了推进效能的损失。首先，低压区面积的时序演变（表

3）证实了有效流动区域的持续受限：在 2 ms 时，面积仅为基准工况的 33%，显示出极度压缩；至

10 ms 时的重组期，面积短暂膨胀至基准工况的 129%；而到了 60 ms 的准稳态下，面积仍只恢复至
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基准工况的 70%。文中引入轴向的动量通量 来定量评估动能传递效率，其定义为：𝐽

𝐽 = ∬
𝐴

𝜌u2
d𝐴#(3)

式中， 为流体密度，u 为速度，A 为计算截面面积。计算结果（表 4）清晰显示，在干涉最为剧烈的𝜌
射流初始阶段（t=2 ms），Case2 的动量通量较 Case1 骤降 23.7%；而至准稳态（t=60 ms），损失则

收窄至 1.1%。这种损失的“时变性”定量表明，干涉的危害集中于起始瞬态阶段，这从能量传递的

角度，有力地支持了前述“多波峰-慢恢复”将导致效率降低的结论，同时也与第 1.2.2 节试验中观测

到的起始段载荷极端、烧蚀风险高的现象形成了很好的印证。

综上所述，小间距并联布局所诱发的射流干涉效应，其核心影响在于显著改变了流场的能量传递

路径与空间结构。基于图 12 的压力云图与表 3 的低压区面积量化分析可知，干涉迫使射流在近场合

并，并持续压缩了有效流动区域，在 2 ms 时面积仅为基准工况的 33%。这一空间结构的劣化，正是

导致轴线压力分布呈现如图 11 所示的“多波峰-慢恢复”特性的直接诱因。表 4 的轴向动量通量计算定

量揭示了该过程对驱动效率的时变性影响：干涉在射流初始阶段造成了高达 23.7%的瞬态动量损失，

而在准稳态下的损失则较小，仅为 1.1%。这表明，干涉虽未改变推力源，但通过增加能量耗散路径

和劣化动能的定向输出效率，特别是在起始瞬态阶段引发了严重的能量损耗，从而为火箭橇起始段的

高风险提供了直接的机理解释。因此，在设计时，在满足推力需求的前提下，应尽可能避免采用会引

发强射流干涉的小间距布局，以期降低非必要的能量耗散，从而提升系统的综合效能。 
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图 10 喷管出口下游 0.7 m 截面速度云图序列

Fig. 10 Velocity contour sequence of the 0.7 m cross section downstream of nozzle outlet
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图 11 不同时刻单喷管轴线压力分布

Fig.11 Axial pressure distribution of single nozzle at different moments

图 12 喷管出口下游 0.7 m 截面压力云图序列

Fig. 12 Pressure contour sequence of the 0.7 m cross section downstream of nozzle outlet
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表 3 无地面工况低压区面积参数

Table 3 Low-pressure zone area parameters for no-ground conditions

时刻/ms Case 1 低压区面积/m² Case 2 低压区面积/m² 相对变化 Case2/Case1

2 4.65 1.53 33%

10 0.233 0.300 129%

60 0.463 0.325 70%

表 4 射流干涉导致的轴向动量损失

Table 4 Axial momentum loss induced by jet interference

工况 喷管间距 𝑙/𝑑 时间/ms 动量通量 /10⁵ N𝐽 相对损失/%

2 4.838Case1 7

60 7.487

0 (基准)

2 3.690 -23.7Case2 1

60 7.404 -1.1

3.1.2地效与射流干涉的耦合机制
上述分析揭示了喷管间距自身引起的射流干涉效应。然而，在实际火箭橇运行中，地面效应是与

射流干涉耦合的关键因素，其影响更为复杂。

为系统揭示耦合流场的演化机理及其对推进效能的综合影响，本节在速度场分析基础上，进一步

集成压力场、涡量场云图及定量数据，进行耦合分析。本文通过涡量场分析流场的旋转特性。涡量𝝎
定义为速度场 v 的旋度 。其模 ：即为文中所述的涡量值，物理上对应流体微团的旋转角𝝎 = ∇ × 𝒗 |𝜔|
速度大小。图 13 对比了不同冲击高度下有地效工况（Case3: h=2d; Case4: h=5.5d）与无地效工况

（Case2）在四个特征时刻的轴向剖面多物理场（速度、压力、涡量）云图。其中，为突出射流场的

压力特征，图中仅展示了外部射流区域的压力分布，喷管内部高压区已作省略处理。受“品”字形布局

本身固有的几何非对称影响，即使无地面效应，流场也呈现出显著的非对称特性。

如图 13 所示，在 1.5 ms 时刻，流场特性出现显著分化。Case2 工况射流自由汇交；Case3 工况则

因几何非对称性与地效的耦合作用，流场变形加剧，其射流底部触地，径向偏转形成速度约为 510 
m/s 的壁面射流；此时，其压力场中的低压核心区因地面挤压而呈现扁平状，空间展布受限。Case4
工况射流尚未触地，但已显示出地面引起的预压缩效应。射流充分发展至 10 ms 时，Case2 完成汇交

形成合并射流；Case3 呈现典型强地效流场特征，表现为薄层壁面射流沿地面高速推进其速度约为

700 m/s；Case4 流态表现为弱地效结构与自由射流特征的叠加，此时射流已接触地面，但影响深度较

浅。30 ms 时刻是流场向准稳态过渡的关键阶段。Case2 已发展为充分发展的自由湍流射流。Case3 的

壁面射流结构更加清晰和稳定，能量持续向地表集中。对于 Case4 工况，其流场演化至此时出现显著

变化：其下涡核结构破碎并重组为典型的地表涡。此重组过程在同期涡量云图中表现为高涡量区域的

集中与形态转变，而其压力场中的低压区范围出现与之对应的瞬时膨胀。这表明在高冲击高度下，地

面效应已足够强，在流场发展的中期开始主导并重构涡系结构。进入准稳态阶段即 60 ms 时刻，

Case2 呈现充分发展的自由湍流射流形态。Case3 工况的流场受地面强烈挤压，形成结构扁平的高速

壁面射流，其压力场核心区同样被压制在近地面区域；Case4 流场垂向扩展空间显著增大，形态更接

近自由射流，但其底部仍可见明显的弯曲与扩散，表明地面约束效应虽减弱但仍持续作用。

为定量揭示地效对流场稳定性和对称性的影响机制，表 5 列出了 1.5 ms、10 ms、60 ms 三个特征

时刻射流前锋涡核位置的涡量值。图 13 以流线与“+”形式给出了涡核的位置。在 1.5 ms 时刻，无
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地面效应的 Case2 工况已表现出固有不对称性，其上涡量值为 5072 s-1，下涡量值达 9360 s-1，差值

达 4288 s-1。低冲击高度显著加剧了这一特性：Case3 工况在相同时刻下涡量值升至 9800 s-1，较其上

涡量值 5083 s-1 的差值扩大至 4717 s-1，差值增幅达 9.6%；而 Case4 工况涡量差值为 4304 s-1，更接近

无地效状态。随着涡结构演化，差异愈发显著。至 10 ms 时刻，Case3 工况流场对称性彻底崩溃，其

下涡核破碎重组为地表涡，涡量值达 2604 s-1，而上涡核保持完整，涡量值为 2381 s-1；Case4 工况仍

保持相对对称的上下涡对结构，上涡量值为 2043 s-1，下涡量值为 2400 s-1，差值仅为 357 s-1。发展到

60 ms 准稳态时，Case3 工况地表涡量值衰减至 450 s-1，衰减率高达 83%，其上涡量值降至 174 s-1；

Case4 工况地表涡量值为 665 s-1，强度仅为 Case3 工况的 25.5%，其上涡量值保持 382 s-1。各时段上

下涡量差值始终满足 Case3 > Case4 > Case2 的关系，这一规律明确证明冲击高度降低直接加剧涡结构

强度失衡与对称性破坏。

流场结构的剧烈变化直接决定了其能量输运与耗散的路径。为定量评估地效耦合下的推进效能，

近地面动量通量是最直接的指标。图 14 为近地面速度云图。近地面速度场演化进一步揭示了地效的

影响。如图 14 所示，对比了不同冲击高度下 Case3 和 Case4 工况近地面速度场的演化过程。在射流

冲击初期 1.5 ms 时刻，地表涡生成，Case3 工况形成轴对称环形高速区，最大速度为 384 m/s 左右。

至 10 ms 时刻，流场演化为典型马蹄形结构，最大速度增至 957 m/s 左右，外侧环绕速度低于 300 
m/s 的低速回流区。发展至 60 ms 准稳态时，高速区呈现锥形冲击面形态，最大速度维持在 960 m/s
左右，此现象表明低冲击高度工况下能量持续向地表富集。相比之下，Case4 在 30 ms 时刻地表涡生

成，射流首次触地。至 60 ms 充分发展，最大速度始终低于 400 m/s，较 Case3 在 60 ms 时的速度降

低将近 58%。表 6 定量数据为此提供了确凿证据：在 60ms 时,近地面 0.1d 高度处，强地效工况

Case3 的动量通量高达 6.999×10⁶ N，其产生的动量损失 4.513×106N 是弱地效工况 Case4 的 3 倍。这

直接证明，低冲击高度导致绝大部分射流动能无效地耗散于对地面的剧烈冲击中，构成了驱动效率损

失的核心原因。

通过对四个特征时刻（1.5 ms、10 ms、30 ms 和 60 ms）流场结构及定量数据的系统对比，系统

揭示了地效与射流干涉耦合流场的动态演化过程：从初始冲击阶段，经历结构分化与重组过程，最终

达到准稳态。研究表明，冲击高度是主导流场演化与能量耗散路径的关键参数。低冲击高（h=2d）
诱发了“近场强耗散”机制，表现为射流提前触地形成壁面射流、涡结构快速耗散（衰减 83%）导

致了极高的近地动量通量与严重的有效动能损失。高冲击高度（h=5.5d）则表现为“远场周期性失稳”

机制，通过延迟地效主导作用、维持更持久的涡活动，使近地冲击载荷大幅降低（速度降幅达

58%），从而显著保全了推进效能。这一完整的演化规律与机理阐释，明确指出了将冲击高度提升至

5.5d，是优化流场结构、减轻地面效应负面影响、从而提升火箭橇系统综合性能的关键设计途径，为

工程设计提供了深入且直接的理论依据。

(a) t = 1.5 ms  
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(b) t = 10 ms

                           
(c) t = 30 ms

 
(d) t = 60 ms

 图 13 不同冲击高度下三喷管射流多物理场时序演化对比

Fig. 13 Comparison of multi-physics time-Series evolution of three-nozzle jets at different impact heights
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图 14 近地面速度云图

Fig. 14 Near-surface velocity contour

表 5 不同工况射流前锋涡核位置涡量值

Table 5 Vorticity values at the vortex core of the jet front under different working conditions

工况 时刻/ms
上涡核涡量/（s-

1）
下涡核涡量/（s-1） 涡量差值/（s-1） 地表涡涡量/（s-1）

1.5 5072 9360 4288 -

Case 2 10 2047 2385 338 -

60 245 300 55 -

1.5 5083 9800 4717 -

Case 3 10 2381 N/A 2381 2604

60 174 N/A 174 450

1.5 5061 9365 4304 -

Case 4 10 2043 2400 357 -

60 382 N/A 382 665

注：“-”表示该工况下未形成或未识别出此涡结构；“N/A”表示该涡核已破碎重组，其强度体现为地表涡。 

表 6 不同冲击高度下近地面区域动量通量对比

Table 6 Comparison of near-ground momentum flux at different impact heights

工况 冲击高度 h/d 总动量通量/N 基准通量/N 耗散于地面动量/N

Case3 2.0 6.999×106 2.487×106 4.513×106 

Case4 5.5 1.929×10 6 4.335×105 1.495×106

注: 基准通量为同位置、同时刻无地面效应工况（Case 2）的动量通量；耗散动量 = 总动量通量 - 基准通量，表征因地效冲击而损失的能量。

                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                                  
3.1.3射流对地面的影响

图 15 为火箭橇起始点处 Case3（h=2d）和 Case4（h=5.5d）工况的地表温度随行程的变化曲线。

为研究射流冲击高度对轨道起始段的热载荷累积效应，在固定监测点即橇车发射点记录了 Case3 和

Case4 工况下地表温度随火箭橇行程的变化。从图中可以看出，射流冲击高度对局部热载荷的分布特

性起决定性作用。以火箭橇行程 0-8 m 左右区间为例，Case3 工况橇车行进 0.84m 时，发射点温度骤

升，源于射流前锋抵达监测点，地表温度峰值达 1286.6 K，且橇车加速 8.4m 后温度持续维持在高于

1000 K，预示严重烧蚀风险；相比之下，Case4 温度升高延迟至橇车行程 1.24 m，源于射流冲击高度
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增加导致覆盖延迟，最高温度仅 450 K，且无持续高温现象，烧蚀风险显著降低。Case3 工况的最高

温度比 Case4 工况高 186%，且高温持续时间更长。因此，随着冲击高度降低，地表烧蚀风险逐渐增

加。

       图 15 起始点处地表温度随行程变化曲线

Fig.15 Variation curve of surface temperature with travel distance at the starting point

3.2 计算结果与试验结果对比
如图 16 所示，展示了不同时刻数值模拟流场形态与试验高速摄像结果的对比情况。图中的标注

详细阐述了两者在燃气射流推进过程中的共同特征。从图中可以看出，在 6ms 时，燃气流前锋汇交

后，受到地面阻挡和挤压，气流前锋被抬升并发生折转反卷。仿真得到的射流冲击地面处射流高度 h
为 1.1 m，高速摄像记录的此处高度也为 1.1 m 左右，涡旋出现的位置距喷管出口处均为 3 m 左右。

到 30 ms 时，燃气流前锋继续沿地面推进，其下部受到地面的阻挡与挤压，因而其下部高速沿地面推

进，而上部的卷吸涡旋则更加明显。仿真得到的射流冲击地面处射流高度 h 仍为 1.1m 左右，与高速

摄像读取的数据一致；同时，涡旋出现的位置距喷管出口处约为 8.2 m。无论是仿真还是高速摄影试

验结果，其射流冲击地面的位置的射流高度及射流前锋涡旋位置均表现出良好一致性。在 50ms 时，

尽管燃气流前锋上部的反卷特征有所减弱，其下方依然保持高速推进状态，这一特点通过高速摄像得

到清晰捕捉。此外，火焰区域的长度和宽度在仿真与试验结果中也基本一致。由此可见，数值模拟结

果与试验结果之间具有较高的一致性，验证了计算模型的可靠性及试验方法的有效性。

图 16 数值模拟与试验高速摄影射流形态对比

Fig. 16 Comparison of jet flow field patterns between numerical simulation and high-speed experiment
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4 结论展望

4.1 结论
基于数值模拟与试验验证，研究了双轨火箭橇“品”字形三台单喷管火箭发动机并联系统的射流

特性及地面效应影响，得出以下结论：

1.  小间距并联布局会引发强烈的射流干涉效应，其本质是流场多尺度不稳定结构的产生与强化。干

涉导致射流在近场被迫合并，显著压缩了有效流动区域（在 2 ms 时，低压区面积仅为无干涉工

况的 33%）。该物理过程具体表现为在无地效条件下的压力恢复过程中的“多波峰-慢恢复”现

象：在 2ms 时，干涉工况（Case2）喷管出口压力较无干涉工况（Case1）高出 21%；在喷管出

口下游 0.41m 处形成局部高压，为无干涉工况的 2.58 倍；更重要的是，轴向动量通量计算揭示，

此干涉效应在射流起始阶段造成了高达 23.7%的瞬态动量损失。这表明流场能量在反复的压缩-
膨胀中被耗散，形成了多个依次衰减的准周期性压力波峰，显著延缓了流场达到平衡的进程，动

能定向传递效率大幅降低。从能量耗散路径角度揭示的“多波峰-慢恢复”机制，是干涉流场区

别于自由射流的本质特征。

2.  冲击高度是主导流场演化路径与最终结构的决定性因素。本研究通过多时刻流场分析，完整揭示

了地效作用的时序性影响。低冲击高度（h = 2d）条件下，射流提前触地引发涡结构剧烈重组与

破碎，其地表涡强度在 10 ms 至 60 ms 间衰减率达 83%，对称性彻底破坏，形成高速壁面射流。

并导致极大的近地面动量通量（6.999×10⁶ N），表明能量剧烈耗散于地面冲击。而高冲击高度

（h = 5.5d）则呈现独特的演化路径：其地效强度在中期即 30 ms 附近开始主导涡系重组，最终

形成一种稳定的、兼具自由射流与地效特征的非对称结构。该工况下地表最大温度峰值降低约

65%，近地面最大流速降低 58%，烧蚀风险得以显著缓解。

3.   试验数据与仿真结果共同证实，火箭橇运行起始段（0-8 m）是热-力载荷恶劣、烧蚀风险极高的

关键区间。该阶段平均加速度高达 832.7 m/s²，分别是中后段加速度的 2.3 至 2.8 倍，产生了极

大的瞬时冲击强度；同时，其单位距离作用时间为 1.84 ms/m 是高速段的 5.75 倍，导致极端热力

学载荷的持续作用时间最大化。该极端载荷条件与此阶段观测到的射流汇交、涡重组等复杂的瞬

态流场结构相结合，共同决定了起始段是轨道烧蚀风险的高风险区域。

4.  本研究为工程设计提供了明确的参数依据。分析表明，将冲击高度增加至 5.5d 可有效将流场从

“近场强耗散”模式转变为“远场周期性失稳”模式，从而改善地表热环境与流动载荷。因此，

在系统设计允许的范围内，建议将冲击高度 h 设定为大于或等于 5.5d 作为高加速度、大载荷火

箭橇试验台热防护设计的一个关键基准参数，以在性能与安全之间取得最佳平衡。

5.   所构建的耦合数值模型具有较高的工程可靠性。本文建立的“内弹道-外弹道-流场”耦合模型通

过了试验验证，橇车速度的计算误差小于 4.1%，数值模拟获得的射流形态、冲击高度及涡核位

置与高速摄像试验结果高度吻合，可为大载荷火箭橇系统工程设计提供有效的预测工具。

4.2 研究展望
本研究取得了上述结论，但仍存在一些可进一步深入探讨的方面。本研究采用了纯气相模拟，未

考虑固体推进剂燃气中可能存在的凝相颗粒对轨道烧蚀的影响，而颗粒的冲刷和沉积是实际烧蚀过程

中的重要因素。此外，仿真未涉及高温燃气可能存在的复杂有限速率化学反应动力学过程。对多喷管

之间更为细致的非定常相互作用机理，例如压力脉动的频谱特性，也有待进一步分析。这些将是未来

研究工作中需要深入探讨的重要方向。
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