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复燃对液体火箭返回阶段底部热环境的影响

李志鹏 1，包轶颖 2，孙培杰 2，王平阳 1

（1.上海交通大学 机械与动力工程学院，上海 200240；2.上海宇航系统工程研究所，上海 201108）

摘 要 : 为了研究垂直起降液体火箭在返回阶段发动机反向喷流及复燃对箭体着陆支腿和底部热环境的影

响，建立了尾焰复燃、流场及光谱辐射计算模型。在国内率先对垂直起降液体火箭在返回阶段的箭体底部热环境

进行了数值计算，流场计算采用商业软件，复燃反应使用有限速率化学反应模型；采用HITRAN数据库获得喷流气

体组分的光谱吸收系数、正反光线踪迹法求解辐射传递方程。利用文献实验结果，对计算进行了验证并考察了复

燃对底部热环境的影响。结果表明：复燃反应对包括箭体底面、侧壁面及着陆支腿的对流和辐射热流密度均会明

显升高，最高可达 80%以上。因此，研究成果适用于液体火箭返回阶段底部精细化热设计，且在设计过程中有必要

考虑复燃的影响。
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Effects of Recrudescence on the Thermal Environment of the Bottom

of a Liquid Rocket during Its Return Stage
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Abstract: In order to study the effects of opposing jet and recrudescence of the engine of a vertical take-off and
landing liquid rocket on the landing legs and the thermal environment of the bottom of the rocket body during its return
stage，the calculation models for the tail flame recrudescence，flow field，and spectral radiation are established. The
thermal environment of the bottom of a vertical take-off and landing liquid rocket during its return stage is numerically
calculated for the first time in China. The flow field is calculated by using the FLUENT software， and the
recrudescence reaction is obtained by the finite-rate chemical reaction model. The spectral absorption coefficient of the
jet gas components is obtained by the HITRAN database，and the radiative transfer equation is solved by the positive
and negative ray tracing method. The experimental results in literature are used to verify the results obtained in this
paper，and the effects of recrudescence on the thermal environment of the bottom of the rocket are also investigated.
The results show that the recrudescence reaction increases the convective and radiant heat flux densities of the bottom，

side wall，and landing legs of the rocket body，and the maximum increase amplitude is up to 80%. Therefore，the
research results of this paper are applicable to the fine thermal design of the bottom of the liquid rocket during its return
stage，and it is also necessary to consider the effects of recrudescence in the design process.
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0 引言
随着航天发射任务的增多，世界主要航天大国

都在考虑通过重复使用运载火箭的方式，降低发射

成本的问题［1-2］。运载火箭实现重复使用的关键在

于安全可靠的回收。目前运载火箭回收的主要途
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径有伞降回收和垂直返回。我国的“神舟”系列载

人飞船返回舱的回收即采用的是伞降回收［3］；而通

过垂直返回回收运载器的方法则在麦道公司的“德

尔塔快帆”（DC-X/XA）中得到了初步考验，SpaceX
公司利用“猎鹰 9号”运载火箭进行发射并垂直着陆

成功回收。相比较而言，垂直返回技术可实现着陆

地点的精确控制，能够很好地控制子级回收落点位

置，并可极大降低发射成本［4］。但火箭垂直降落时，

在很大的飞行马赫数条件下，发动机喷流受到下方

来流的挤压而形成伴随复燃现象的反喷气流，将会

直接冲击箭体底面以及着陆支腿，引起的热环境将

更为严重和复杂。

国内外对于火箭底部热环境的研究从未间断

过。美国在研制土星 I（1965）［5］、大力神 III（1970，
1972）［6-7］的过程中，就通过地面风洞试验研究了上

升阶段底部不同区域加热热流呈现的变化趋势。

国内起步较晚，北京空间动力研究院（2002）［8］、国防

科技大学（2002）［9］、上海交通大学（2009）［10］、北京航

空航天大学（2011）［11］等分别利用数值模拟方法对

高空过渡区羽流热效应进行了分析。之后，Wang［12］

利用计算流体动力学（CFD）方法，对美国麦道公司

设计的 DC-X火箭返回着陆过程在没考虑复燃的情

况下，对底部四喷管喷流流场及其对底部辐射和对

流加热进行了分析。Devir等［13］对上升段考虑复燃

的喷流流场和热效应进行了数值模拟，红外辐射强

度的计算结果与测量吻合较好。国内近些年针对

火箭喷流的复燃现象也开展了数值研究：刘尊洋

等［14］使用有限体积法研究了上升段复燃对液体火

箭尾焰光谱和波段红外辐射强度的影响；蔡红华

等［15］对地面阶段的液氧煤油发动机尾焰复燃反应

前后对于平板壁面的冲击特性的影响开展了研究。

目前国内外针对运载火箭的底部热环境研究

较多，涉及复燃效应较少，并且集中在上升阶段，关

于返回阶段复燃热现象及其对底部热环境影响规

律的研究未见文献报道。本文采用数值分析方法，

建立了相应的流场、复燃、热辐射计算模型，对垂直

起降液体火箭在返回阶段的发动机反向喷流及复

燃现象进行数值模拟，并考察复燃喷流对箭体侧面

和底部以及着陆支腿的综合热效应及影响规律，为

精细化热设计提供参考依据。

1 计算模型

1.1 流动模型及算法

采 用 的 控 制 方 程 为 三 维 、雷 诺 平 均 Navier-
stokes方程，其基本形式如下：

∂Q
∂t +

∂F
∂x +

∂G
∂y =

∂F v
∂x +

∂G v

∂y + S （1）

式中：Q为守恒变量；t为时间变量；F、G为无粘通

量，Fv、Gv为粘性通量；S为源项。

流场计算采用 FLUENT软件，基于密度基的

显式格式，耦合求解连续方程、能量方程和组分输

运方程，湍流模型采用标准 κ‑ε两方程模型，喷管壁

面采用标准壁面函数。

1.2 有限速率化学反应模型

尾焰的复燃反应主要发生在近场混合区域，该

区域流速为超声速 ，故选有限速率化学反应模

型［14］。根据Arrhenius定理来描述化学反应源项，其

中第 r个反应的方程式为

∑
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¾ ®¾¾¬ ¾¾¾

k f

kb
∑
i= 1

N

ν″i Mi （2）

式中：N为系统中化学物质数目；ν i为反应物 i的化

学计量系数；ν″i 为 生成物 i的化学计量系数；Mi为第

i种组分的符号。

根据Arrhenius定理，正向化学反应速率为

k f = A rT n exp (-E r /RT ) （3）
式中：Ar为指前因子；n为温度指数；Er为活化能；R

为 通 用 气 体 常 量 。 Ar 与 kf 的 量 纲 相 同 ，为 cm3·

mol−1·s−1。

1.3 光谱辐射模型及算法

气体辐射光谱模型建立在给定流场的基础上，

采用 HITRAN数据库获得喷流气体的光谱辐射特

性，考虑谱线的碰撞展宽效应和多普勒展宽效应，

以每 25 cm−1为间隔，获得了窄谱带内的平均光谱吸

收系数。采用正、反光线踪迹法结合 Fortran语言编

程求解辐射传递方程。该方法是从传统的光线踪

迹法演化而来，其主要思想是：通过正向跟踪过程

寻找羽流对考察点有红外辐射贡献的所有光学行

程，然后通过反过程确定这些光学行程发射能量对

测点的贡献。具体算法见文献［16］。

1.4 物理模型及计算条件

计算采用的全箭几何模型如图 1所示，喷管喉

部直径 80 mm。上升阶段火箭底部 7台发动机同时

工作。返回阶段火箭底部只有中心 1台发动机间歇

性工作，其余发动机全部关机，通过 3次点火关机逐

步减速制动，并在第 3次关机后展开支腿落地。

由于返回的箭体只是一级，并考虑到箭体外部

结构轮廓和发动机喷管布置位置的对称性，仿真模

型采用周向 1/4、圆柱段部分箭体、计算区域和网格

划分如图 2所示。

箭体圆柱段部分为 19 m，尾部流场长度 16 m，

流场径向半径 8 m。边界条件设置如下：喷管喉部

为压力入口，压强为 11.171 MPa，温度为 3 548 K；

右侧黄色边界表示来流面，自由来流马赫数为 4.83，
来流速度方向与喷管燃气方向相反，来流面也设置

为压力入口；左侧和上方蓝色边界为压力远场，压

强为 1 626 Pa，温度为 226 K；喷管和箭体以及支腿

外壁面为 293 K绝热边界；下方黑色一侧为对称

边界。

流场区域的网格划分如图 2（b），由于支腿结构

的复杂性，采用非结构化网格结合局部加密方式，

并进行了网格无关性验证。计算从喉部开始，主要

气体组分及摩尔分数见表 1。反应机理数据见表 2，
其中，M为第三体，不参与化学反应。

辐射计算模型选取底面半径、高分别为 8 m和

21 m的圆柱体区域内的尾焰进行红外辐射计算。

对圆柱区域划分计算网格时，轴向、半径方向和圆

周方向的节点数分别为 420、50和 90。采用近似全

光谱区间（波数 50~9 300 cm−1）结合窄谱带模型计

算总辐射热流。

图 1 火箭结构模型示意图

Fig.1 Schematic diagram of the rocket structure model

图 2 计算区域及流场网格划分

Fig.2 Calculational region and mesh generation of the

flow field

表 1 主要组分的摩尔分数

Tab.1 Mole fractions of the major species

表 2 尾焰中主要复燃反应模型

Tab.2 Major recrudescence reaction models in the tail

flame
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1.4 物理模型及计算条件
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部直径 80 mm。上升阶段火箭底部 7台发动机同时

工作。返回阶段火箭底部只有中心 1台发动机间歇

性工作，其余发动机全部关机，通过 3次点火关机逐

步减速制动，并在第 3次关机后展开支腿落地。

由于返回的箭体只是一级，并考虑到箭体外部

结构轮廓和发动机喷管布置位置的对称性，仿真模

型采用周向 1/4、圆柱段部分箭体、计算区域和网格

划分如图 2所示。

箭体圆柱段部分为 19 m，尾部流场长度 16 m，

流场径向半径 8 m。边界条件设置如下：喷管喉部

为压力入口，压强为 11.171 MPa，温度为 3 548 K；

右侧黄色边界表示来流面，自由来流马赫数为 4.83，
来流速度方向与喷管燃气方向相反，来流面也设置

为压力入口；左侧和上方蓝色边界为压力远场，压

强为 1 626 Pa，温度为 226 K；喷管和箭体以及支腿

外壁面为 293 K绝热边界；下方黑色一侧为对称

边界。

流场区域的网格划分如图 2（b），由于支腿结构

的复杂性，采用非结构化网格结合局部加密方式，

并进行了网格无关性验证。计算从喉部开始，主要

气体组分及摩尔分数见表 1。反应机理数据见表 2，
其中，M为第三体，不参与化学反应。

辐射计算模型选取底面半径、高分别为 8 m和

21 m的圆柱体区域内的尾焰进行红外辐射计算。

对圆柱区域划分计算网格时，轴向、半径方向和圆

周方向的节点数分别为 420、50和 90。采用近似全

光谱区间（波数 50~9 300 cm−1）结合窄谱带模型计

算总辐射热流。

图 1 火箭结构模型示意图

Fig.1 Schematic diagram of the rocket structure model

图 2 计算区域及流场网格划分

Fig.2 Calculational region and mesh generation of the

flow field

表 1 主要组分的摩尔分数

Tab.1 Mole fractions of the major species

组分

H2O
CO2
CO
H2
O2
N2
NO

喉部

0.266
0.068
0.172
0.122
0.002
0.332
0.003

环境来流

―

―

―

―

0.078
0.922
―

表 2 尾焰中主要复燃反应模型

Tab.2 Major recrudescence reaction models in the tail

flame

反应方程

CO+OH=CO2+H
CO+O+M= CO2+M
H2+OH= H2O+H
H2+O=OH+H
H+O2=OH+O
H+H+M=H2+M
H+OH+M=H2O+M
OH+OH=H2O+O
O+O+M=O2+M
N2+O=N+NO
N+O2=O+NO
N+OH=H+NO
N+O+M=NO+M
NO+NO=O2+N2

反应常数

2.3×1010T1.5exp(330/T)
8.8×10-11exp(1 800/T)
1.8×1012T1.3exp(-1 530/T)
1.8×1011T2.6exp(-2 600/T)
9.6×1013exp(-6 200/T)
5.2×10-9T-0.6

8.8×10-7T-1.2exp(-250/T)
6.1×1011T1.4exp(160/T)
3.1×10-11exp(740/T)
1.8×1014exp(3 160/T)
2.7×10-10Texp(-2 700/T)
2.8×10-10T
3.3×10-9exp(120/T)
3.1×1012T0.5exp(2 500/T)
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2 结果与分析

2.1 计算结果验证

根据文献［13］的实验模型和条件，采用前面建

立的模型和算法，计算了火箭发动机尾焰流场及光

谱辐射特性，并将 1.5~5.5 μm光谱范围内的计算数

据与该文献［13］中同光谱范围的实验数据进行了

对比，结果如图 3所示。可见，两者基本规律和辐射

谱带基本一致，数值也比较接近，由于辐射特性的

计算涉及湍流、复燃反应、气体吸收系数以及辐射

传输方程求解等复杂过程，说明本文计算结果具有

一定可信度。

2.2 复燃对返回阶段尾焰流场特性的影响

根据前面的计算模型，计算了返回到距地面高

度 29 km处的复燃尾焰流场，穿过 3个喷管对称面

的截面温度分布如图 4所示，其中上半部分为冻结

流，下半部分为反应流。从图 4可以看出：由于尾焰

与空气来流发生复燃反应，原本更加扩张的尾焰得

到了收缩，且在箭体底部产生了一定的高温区。

为了对图 4温度云图中的箭体底部高温区域以

及着陆支腿附近的温度变化有更加直观的认识，截

取箭体底部 X=2.9 m截面和着陆支腿附近 X=−2
m截面处径向温度变化规律，如图 5所示。由图 5
（a）可知：径向 0~0.3 m段的喷流位于对称轴附近，

由于复燃反应导致底部喷流与低温环境气体卷吸

作用，此段反应流温度略微低于冻结流；X=2.9 m
截面径向 0.3~1.5 m段的喷流，复燃反应较为充分，

导致温度平均升高了约 600 K；径向大于 1.5 m区域

没有明显复燃反应，所以，此处的温度与冻结流相

比基本未发生明显变化。由图 5（b）可知：在箭体着

陆支腿附近，部分返流来源于复燃产生的高温燃

气，导致温度高于冻结流约 80 K。

图 3 本文模型与文献计算的光谱辐射强度

Fig.3 Spectral radiation intensities calculated by the

present model and in literature

图 4 复燃对尾焰温度分布的影响

Fig.4 Effects of recrudescence on the distribution of the

tail flame temperature

图 5 复燃前后不同截面流场温度分布

Fig.5 Temperature distributions of the flow fields with different cross-sections before and after recrudescence
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图 6给出了考虑和不考虑复燃反应尾焰中主要

反应产物 H2O和 CO2的分布情况。可见，考虑复燃

反应的 X=2.9 m截面处的径向区域的 H2O和 CO2

的摩尔组分随着复燃反应而增大，可燃性组分降

低。与图 5（a）尾焰温度分布规律近似，该段复燃反

应速率沿径向随掺混程度发生变化，温度变化与复

燃反应产物的变化相互验证。因此，在研究尾焰流

场温度特性以及组分分布情况时需考虑复燃反应

所带来的影响。

2.3 复燃对返回阶段箭体表面热流密度的影响

为了得到复燃反应对返回阶段尾焰辐射特性

对壁面热流的影响规律，在箭体底部、侧壁及着陆

支腿上选取典型关注点，各点的位置如图 1所示，从

流场取出各点的对流热流密度，采用前面辐射模型

计算关注点的辐射热流密度，如图 7所示，在复燃反

应的影响下，返回阶段箭体底面、侧壁面及着陆支

腿上的对流和辐射热流密度均会明显升高。箭体

底部的点 1~7的对流热流密度均有所增大，最大对

流热流密度可达 219 kW/m2，最大增幅达 81%，最

大辐射热流密度可达 38 kW/m2，增幅较小，平均只

有 3%；箭体底部侧壁和着陆支腿受复燃反应影响

也较为激烈，底部侧壁上的测点 8受复燃反应的影

响，对流热流密度达 206 kW/m2，增幅达 34%，辐射

热流密度达 9 kW/m2，增幅达 64%；位于着陆支腿

上的测点 10~13，最大对流热流密度达 67 kW/m2，

最大增幅 11%，最大辐射热流密度达 4.8 kW/m2，最

大增幅 35%。

图 6 箭体底部 X=2.9 m 截面处主要组分复燃前后对比

Fig.6 Comparisons of the main components before and after recrudescence at the section X=2.9 m from the bottom of the

rocket

图 7 各测点复燃反应前后热流密度情况

Fig.7 Heat flux densities of all measuring points before and after recrudescence
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箭体在返回阶段，发动机反向喷流直接冲刷到

箭体底面、侧壁面以及着陆支腿上，复燃导致冲刷

到底部的喷流温度升高，对流热流基本呈线性增

加；而复燃温度升高对气体光谱吸收系数的影响有

限，所以相对对流来讲，辐射增幅有限。

3 结束语
本文建立了适用于液体火箭返回阶段发动机

尾焰复燃流场的燃烧模型及光谱辐射模型，利用商

业软件结合自编程序开展了相关计算，结果表明：

复燃现象对火箭底部热环境的影响不应该被忽略。

所得的主要结论如下：

1）建立了数理模型，编制热辐射计算软件，得

到了光谱辐射特性在 1.5~5.5 μm范围内变化的曲

线，计算结果与文献实验测量结果符合较好，表明

本文计算模型和算法可信。

2）复燃反应对尾焰流场特性影响较大，导致火

箭底部区域 CO2、H2O等燃烧产物浓度和相应区域

的温度升高，如复燃区域温度平均升高约 600 K，着

陆支腿附近区域的温度平均升高约 80 K，这使得无

论火箭底部平面还是侧面，气体辐射加热都有所

增强。

3）液体火箭在返回阶段，由于复燃反应，箭体

底部关注点 1~7的对流热流密度均有所增大，最大

对流热流密度可达 219 kW/m2，最大增幅达 81%，

最大辐射热流密度可达 38 kW/m2。

4）在考虑复燃反应后，箭体侧壁和着陆支腿的

热流密度显著增大，侧壁面上最大对流热流密度可

达 206 kW/m2，相 比 不 考 虑 复 燃 的 情 况 增 幅 为

34%，最大辐射热流密度达 9 kW/m2，增幅达 64%；

着陆支腿上的最大对流热流密度达 67 kW/m2，平均

增幅达 11%，最大辐射热流密度达 4.8 kW/m2，平均

增幅达 35%。

后续将设计地面实验乃至在轨实验测量，更加

全面地验证和完善计算模型，从而为火箭底部精细

化热设计提供更为准确的依据。
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