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高空飞行多级运载火箭基础热环境控制研究
赵晨耕，孙中一，苏逸飞，王逸尘，乐贵高

（南京理工大学 机械工程学院，南京 210094）

摘　　　  要：    采用数值模拟的方法，系统地研究了单喷管和四喷管多级液体运载火箭的基础热环境，并验证

了箭底氮气喷射热防护方法的可行性。基于多组分 Navier-Stokes方程、k-ε方程湍流模型、热辐射方程，运用

AUSM格式对控制方程进行离散，建立了高空超声速飞行运载火箭的羽流模型。采用分块化网格构建法，计

算了运载火箭在不同高度下的羽流流场和热流密度，并且将数值结果与飞行试验进行对比，验证了计算方法

的可行性。研究表明在低海拔高度，箭底热流以对流热流为主，峰值出现在 30 km处；在高海拔高度，箭底热

流以辐射热流为主，峰值出现在 110 km处；同时箭底氮气喷射装置能够有效地抑制燃气回流，起到降低箭底

对流热流的效果，但是选择合适的喷口数量和喷射总压极为重要。
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Investigation the control of the basic thermal environment of multistage
launch vehicle at high altitude flight

ZHAO Chengeng， SUN Zhongyi， SU Yifei， WANG Yichen， LE Guigao

（School of Mechanical Engineering，
Nanjing University of Science and Technology，Nanjing 210094，China）

Abstract:   The basic  thermal  environment  of  one-engine  and  four-engine  multi-stage  liquid  launch
vehicles has been systematically investigated and the feasibility of the nitrogen injection thermal protection
method at the rocket base has been verified by numerical simulation. Based on multi-component Navier-
Stokes equation, k-ε equation turbulence model and thermal radiation equation, the control equations were
discretized  using  AUSM  format  to  establish  a  plume  model  for  high  altitude  supersonic  flight  launch
vehicles. The plume flow field and heating rate of the launch vehicle at different altitudes were calculated
using  the  blocked  gird  construction  method,  and  the  numerical  results  were  compared  with  flight
experiments  to  verify  the  feasibility  of  the  calculation  method.  Study  showed  that  at  low  altitudes,
convection  heating  rate  is  dominant,  with  a  peak  at  30  km;  at  high  altitudes,  radiation  heating  rate  is
dominant, with a peak at 110 km; at the same time, the nitrogen injection device can effectively suppress
gas backflow and reduce convection heating rate at the rocket base, but the selection of the right number of
spouts and total injection pressure is extremely important.

Keywords:   multistage launch vehicle；blocking grid；convection heating rate；
radiation heating rate；nitrogen injection

随着我国在月球探测、载人航天和空间站建

设等一系列航空航天活动中取得重大进展[1-2]，为

了提高火箭的运载能力，加大了对多喷管多级运

载火箭的研究[3-5]。大型和多级运载火箭一般采
 

收稿日期：2022-06-19

作者简介：赵晨耕（1997−），男，博士生，主要从事火箭导弹发射技术研究。E-mail：2846822647@qq.com

通信作者：乐贵高（1964−），男，研究员、博士生导师，博士，主要从事火箭导弹发射技术研究。E-mail：leguigao@njust.edu.cn
 

引用格式：赵晨耕 ,  孙中一 ,  苏逸飞 ,  等 .  高空飞行多级运载火箭基础热环境控制研究[J].  航空动力学报 ,  2024, 39（12）：20220439. ZHAO

Chengeng, SUN Zhongyi, SU Yifei, et al. Investigation the control of the basic thermal environment of multistage launch vehicle at high

altitude flight[J]. Journal of Aerospace Power, 2024, 39（12）：20220439.

第 39 卷  第 12 期 航空动力学报 Vol. 39　No. 12
2024 年 12 月 Journal of Aerospace Power Dec. 2024

20220439-1

mailto:2846822647@qq.com
mailto:leguigao@njust.edu.cn


用液体推进剂发动机以获得较大的比冲来提高运

输能力，液体火箭发动机在工作过程中，因为外

部环境压力较低，燃气流进入外部环境后急剧膨

胀。火箭发射后，随着飞行高度的逐渐增加，外

界大气压逐渐下降，发动机燃气膨胀逐渐加大，

形成羽流现象[6-7]。同时，喷管燃气射流中的高温

燃气会作用于箭体底部，由于火箭底部相当于背

风面，容易受到燃气回流造成的对流加热与辐射

加热的共同作用，从而使箭底温度迅速升高，这

极大地影响了运载火箭飞行过程中的安全性。因

此，对火箭底部的热环境分析和热防护的安全设

计就显得极为重要[8-10]。

已有大量学者对火箭底部热环境开展了研究

工作。史亚男[11] 采用有限体积法求解 RANS方

程，采用 RNG k-ε方程模型对火箭底部热环境进

行研究；戴欣怡 [12] 采用标准 k-ε方程模型研究了

火箭发动机喷流对底部热环境的影响；周志坛等[13]

采用燃气多组分输运方程，热辐射方程，Realiz-
able k-ε方程湍流模型对高空飞行环境中的运载

火箭底部热环境进行研究。Reijasse等 [14] 对阿里

安 5运载火箭进行数值模拟和缩比试验对比研究；

Mehta等 [15] 采用 CFD方法建立了四喷管运载火

箭底部流场模型，通过数值计算分析了数值模型

对四喷管火箭底部热环境数值结果的影响。上述

文献基本只对低海拔高度运载火箭的流场和底部

热环境进行研究，没有涉及高海拔高度的运载火

箭流场，分析高海拔高度箭底对流热流和辐射热

流的规律，而且仅限于对火箭热环境进行分析，

缺乏对其的控制研究。本文研究的难点在于如何

计算多级运载火箭的飞行流场，并且分析高海拔

高度的运载火箭底部的对流热流和辐射热流的规

律，同时找出能降低箭底热流的方法，从而达到

降低温度的作用，提高火箭飞行的安全性。

相较于辐射热流而言，对流热流随飞行高度

的变化影响较大。火箭底部的对流热流主要来自

于燃气回流[16-17]，因此，减少燃气回流即可降低火

箭底部的对流热流。目前世界上对火箭底部的热

防护方法大多是被动防护，即在火箭底部包裹防

热系数比较高的材料，从而降低热传递达到降低

温度的效果[18-19]。但是防热材料不仅价格高昂而

且会降低火箭的运载效率，不利于大型重型运载

火箭使用。

本文主要通过数值仿真的方法计算一级和二

级液体运载火箭全尺寸网格的喷流流场，并经过

深入研究各种飞行高度条件下，运载火箭底部热

环境的变化规律。同时提出了在箭底安装单孔和

双孔氮气喷射装置的主动热防护方法，从而抑制

运载火箭底部对流热流达到降低温度的效果。 

1    计算模型和计算方法
 

1.1   计算模型

计算模型如图 1所示，一级运载火箭 C1为四

喷管液体运载火箭，二级运载火箭 C2为单喷管

液体运载火箭，同时搭载 4台游动发动机，加上主

机涡轮排气管、游机涡轮排气管和箭体所组成。

定义 C1火箭箭体底部中心为坐标原点，沿着箭

体头部方向为 z轴，C2火箭主机喷管出口截面中

心为坐标原点，沿着箭体头部方向为 z轴，将坐标

系固定在箭体上。C1火箭的喷管出口直径为 D1，

C2火箭的喷管出口直径为 D2。
 
 

(a) 主视图

(b) 底部视图

(c) 喷管视图
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图 1    计算模型

Fig. 1    Computational model
  

1.2   计算网格

对运载火箭模型采取分块化划分网格方法，

建立全尺寸的运载火箭高空飞行阶段的网格，对

主机喷管，游机喷管以及重要喷流区域处的网格

进行加密处理，同时为了提高计算网格的光滑性

和正交性，计算域均采用结构化的六面体网格。

沿着箭体远端网格逐渐变疏，一级运载火箭的网

格总数为 1 086万，二级运载火箭的网格总数为

1 223万，计算网格如图 2所示。 

1.3   控制方程

采用真实燃气和空气多组分输运的流动模型。

在建立燃气射流控制方程之前，先对燃气射流作
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以下基本假设：①燃气射流满足连续介质假设；

②燃气射流为可压缩纯气相介质；③燃气射流内

部无化学反应发生；④采用燃气和空气多组份混

合流动模型，多种组分均满足理想气体状态方程。

多组份输运方程为

∂

∂t
（ρYi）+∇ · Ji+Ri+S i = 0 i = 1, · · · ,N（1）

Yi i Ri i

S i

其中 为组份 的质量份数， 为组份 经过化学反

应的净生成率， 为由自定义源项的弥散相所引

起的生成率。

组份扩散通量

∇ · Ji = −ρDi,m∇Yi （2）

Di,m其中 为混合介质中组分 i的扩散系数。

在直角坐标系下，单一组份的可压缩 N-S方

程的守恒形式为：

∂

∂t

y
v
QdV +

ww
⃝

s

[
（E−Ev）i+（F−Fv）j+

（G−Gv）k
] ·dS = 0

（3）

E F G Ev Fv Gv式中 、 和 为气流通量矢量， 、 、 为黏

性通量矢量。

其中
Q =（ρ,ρu,ρv,ρw,ρe）T

E =（ρu,ρu2+ p,ρuv,ρuw,ρu（e+ p/ρ））T

F =（ρv,ρuv,ρv2+ p,ρuv,ρv（e+ p/ρ））T

G =（ρw,ρuw,ρuw,ρw2+ p,ρw（e+ p/ρ））T

（4）


Ev =（0, τxx, τxy, θx）

T

Fv =（0, τyx, τyy, θy）
T

Gv =（0, τzx, τzy, θz）
T

（5）



τxy =
2
3
μ（2ux− vy−wz）

τyy =
2
3
μ（2vy−ux−wz）

τzz =
2
3
μ（2wz−ux− vy）

,


τxy = μ（2uy+ vx）

τxz = μ（2uz+wx）

τyz = μ（2vz+wy）

（6）
θx = uτxx + vτxz+wτxz+K ∂T/ ∂x

θy = uτxy+ vτyy+wτyz+K ∂T/ ∂y

θz = uτxz+ vτxz+wτzz+K ∂T/ ∂z
（7）

dS =（nxi+ny j+nzk）dS （8）

气体单位体积总能为

P =（γ−1）[ρE−ρ（u2+υ2+w2）/2] （9）

K μ其中 为导热系数， 为黏度，按 Sutherland公式

计算。 

1.4   湍流模型

k-ε方程湍流模型

∂

∂t
（ρk）+

∂

∂xi
（ρkui）=

∂

∂x j

(
αkμeff

∂k
∂x j

)
+

Gk +Gb−ρε−Ym+S k

（10）

∂

∂t
（ρε）+

∂

∂xi
（ρεui）=

∂

∂x j

(
αεμeff

∂ε

∂x j

)
+

C1ε
ε

k
（Gk +G3εGb）−C2ερ

ε2

k
−Rε+S ε

（11）

Gk Gb

Ym

式中 是由层流速度梯度而产生的湍流动能，

是由浮力而产生的湍流动能。 表示在可压缩

 

超声速来流

超声速来流

无滑移壁面

无滑移壁面

(a) C1火箭计算网格

(b) C2火箭计算网格

(c) 火箭底部计算网格
C1 C2

压力出口

压力出口

图 2    计算网格

Fig. 2    Computational grid

第 12 期 赵晨耕等： 高空飞行多级运载火箭基础热环境控制研究

20220439-3



αk αε

S k S ε

湍流中，从脉动耗散到完全耗散的贡献。 和

是 k方程和 ε方程的普朗特数。 和 是用户自

定义的源项。 

1.5   热辐射方程

在辐射传热模型中，辐射传热的积分-微分方

程是基本出发点，该方程为：

S · ∂I
∂x j
= kαIb−（kα+ ks）I+

KS

4π

w
H（K,K）IαK

（12）

S I Ib
kα ks

H（K,K）

式中 为方向矢量； 为辐射强度； 为黑体的辐射

强度； 、 分别为介质的吸收系数与散射系数；

为相函数，表示内向散射的空间分布特性。

H（K,K）可近似地表示为

Hm′ ,m =

M∑
n=0

an pn cos h

cos h = mm′ +YmYm′ +ZmZm′ （13）
 

1.6   数值方法

1） N-S方程离散

由于高空飞行火箭属于典型的高超声速流，

在发动机持续推力加速下，火箭飞行速度高达

3 000 m/s，羽流马赫数很大，需采用能够捕捉强激

波的 AUSM数值格式求解，以便有效抑制强激波

后的非物理振荡，基于 AUSM系列格式的优点，

本次计算使用这种格式。

2） AUSM 格式基本形式

FM
inv

Fc Fp

AUSM 格式首先将无黏对流通量 分解为

物理属性不同的对流项 和压力项 ：

FM
inv = Fc+Fp （14）

Fc = M ·a ·Q （15）

Q =（ρ,ρμ,ρν,ρH）T （16）

Fp =（0, p, p,0）T （17）

F1/2AUSM 格式下的边界处的无黏通量 可重

写为

F1/2 =
1
2

M1/2a1/2（Ql+Qr）−
1
2
|M1/2|a1/2（Qr−Ql）+ p1/2

（18）

AUSM格式兼有 Roe格式和 Van Leer格式的

优点，而且克服了两者的缺点。它具有数值耗散

小、间断分辨率高、无需熵修正、计算量小等特点。

3） 热辐射方程离散

离散坐标法由 Chandrasekhar首先提出，并经

Carlson、 Lathrop加以发展 ， Fiveland和 Jamalud-
din对它在辐射传热模拟中的应用进行了研究。

它将辐射传热离散为 m个离散的方向，每一个方

向对应一定的立体角，在此角度内，辐射强度为

定值。 

2    数值结果

运载火箭在发射后，随着飞行高度的不断上

升，变化的主要参数包括环境压强、环境温度和

来流马赫数。为了研究不同高度下运载火箭底部

热环境的变化，本文选择 10个典型工况进行数值

模拟，一级运载火箭飞行高度为 5～60 km，二级

运载火箭飞行高度为 75～120 km。表 1为这 10
个工况的自由流动条件参数，一级和二级运载火

箭主喷管进口面的温度为 3 566.4 K，压强为 10 MPa，
游动喷管进口面的温度为 3 467.31 K，压强为 4.5
MPa，为了模拟更加真实的飞行环境，火箭发动机

燃气摩尔分数包括 H2O（0.491 7）、CO2 （0.117 1）、
CO（0.197 3）、H2（0.098 9）、H（0.021 6）、OH（0.054 7）、
O2（0.012 2）和 O（0.006 4），发动机燃气参数使用

NASA标准热力计算软件 CEA计算得到，计算模

型为平衡流。
 
 

表 1    自由流条件参数

Table 1    Free flow condition parameters

工况号 H/km Ma p/Pa T/K
1 5 0.6 54 020 255.65

2 10 1.2 26 436 223.15

3 20 2.1 5 300 256.00

4 30 3.0 1 172 226.65

5 40 4.0 259 251.05

6 60 6.2 20 245.45

7 75 6.71 2.388 0 208

8 100 7.69 0.032 0 195

9 110 7.89 0.007 1 240

10 120 8.02 0.005 2 232
  

2.1   不同高度下的马赫数分布

图 3为一级运载火箭在不同高度下的马赫数

场云图。因为火箭发动机的总压强远大于外部环

境压力，所以燃气流在喷管出口的周围就会产生

桶状压力波动，从图中可以看出，在 5～20 km的

高度时，火箭燃气流场中的马赫数波节比较明显。
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在 30 km时，由于喷管内总压与外部大气压强之

间差异很大，火箭燃气流喷射过程中膨胀比较强，

同时又受到上游气流压缩，在箭体下游形成很大

的羽流区域。40 km时上游来流对箭体尾部羽流

的压缩程度减弱，这是因为大气压强、密度和温

度下降所致，羽流马赫数最大值进一步增大，喷

流在箭体下游更远的区域才能充分膨胀。当火箭

高度升至 60 km时，由于外界压强和温度持续降

低，外部来流对发动机喷流的压缩作用持续减弱，

喷流膨胀继续加强。因此，随着火箭飞行高度的

不断增加，外界环境压强不断下降，流场中的马

赫数值增加，喷流膨胀持续加强，火箭燃气射流

中的马赫数波节减少，桶形压缩波不断增大并且

远离喷管出口。 

2.2   不同高度下的温度分布

图 4为一级运载火箭在不同高度下的温度场

云图。从图中可以看出，随着火箭飞行高度的不

断上升，喷管出口处的燃气喷流逐渐增大，扩大

后的喷射流量与超声速来流相互作用使得高温燃

气流作用于运载火箭底部，从而产生了对流热流。

自由来流和喷管燃气喷流在箭体底部和喷管侧壁

面之间形成了一个闭合区域对火箭底部进行对流

传热，因此导致了火箭底部的对流热流前期随着

飞行高度的增加而逐步增大。但随着火箭飞行高

度的持续增加，喷管燃气喷流扩张更加剧烈，来

流马赫数速度更快，从而使得所形成的闭合区域

逐渐减小，这也导致了后期箭底对流热流的

下降。
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图 3    一级运载火箭在不同高度下的马赫数云图

Fig. 3    Contour of Mach number of the C1 rocket at different altitudes
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图 4    一级运载火箭在不同高度下的温度场云图

Fig. 4    Contour of temperature of the C1 rocket at different altitudes
 
 

2.3   不同高度下的热流分布

图 5为一级运载火箭在不同高度下的箭底对

流热流和辐射热流云图，从图中可以看出，在飞

行高度为 5 km时的对流热流最小，30 km时的对

流热流最大，5～40 km对流热流经历了先升高后

降低的过程。火箭底部的对流热流主要受燃气回

流的影响，一方面，随着飞行高度的增加，外界压

强的下降，火箭燃气喷流膨胀变大，会给箭体底

部带来更多的回流，因此箭底对流热流上升；另

一方面，随着飞行高度的增加，周围环境来流马

赫数增加，会抑制箭体底部的燃气回流，因此箭

底对流热流减少。在海拔高度较低时，箭底的回

流影响大于来流马赫数的影响，因此对流热流呈

现出上升的趋势，在海拔高度较高时，箭体底部

的回流影响小于来流马赫数的影响，因此对流热

流呈现出下降的趋势。同时，10 km处的辐射热

流最低，40 km处的辐射热流最高，辐射热流经历

了先降低后升高的过程，但是相比于对流热流，

辐射热流随海拔高度变化并不明显。

图 6为二级运载火箭在不同高度下的箭底对

流热流和辐射热流云图，可以看出 120 km处的对

流热流最小，110 km处的对流热流最大，但是不

同高度下变化趋势并不明显。同时，110 km处的

辐射热流最大，120 km处的辐射热流最小。
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图 5    一级运载火箭在不同高度下的箭底对流热流和辐射热流云图

Fig. 5    Contour of convection and radiation heating rate of the C1 rocket base at different altitudes
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图 7是不同高度下的一级和二级运载火箭箭

底最大对流热流和辐射热流对比图，箭底总热流

主要由对流热流和辐射热流组成。从图中可以看

出，在低海拔高度，箭底对流热流显著大于辐射

热流，占主导地位；在高海拔高度，箭底辐射热流

大于对流热流，占主导地位。因此当火箭飞行高

度较低时，只要降低箭底的对流热流，就可以降

低箭底的热流，从而达到降低温度的效果。
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图 7    不同高度下的箭底最大对流热流与辐射热流对比图

Fig. 7    Comparison of maximum convection and radiation heating rate of the rocket base at different altitudes
 
 

2.4   箭底氮气喷射装置主动热防护方法研究

为了抑制箭底燃气回流，从而达到降低对流

热流的效果，本文提出了在一级运载火箭底部加

装氮气喷射装置的主动热防护方法。本文选取

30 km（对流热流最大处）的工况进行试验，在箭体

底部安装单孔和双孔氮气喷射装置，通过改变氮

气喷射的压强来探究氮气喷射对箭底对流热流的

影响规律。图 8为氮气喷射装置的几何模型，在

运载火箭底部中心位置安装氮气喷射装置，装置

直径 250 mm，氮气入口距离箭体底部 500 mm，喷

射方向如图所示。氮气喷射装置外壳使用铝合金

制造，由于其具有密度低、力学性能好、传热性和

抗腐蚀性优良等一系列优点，因此被广泛地用于

航空航天领域。其密度大约为 2.7 g/cm3，由此可

以大致计算出单孔氮气喷射装置的质量约为 15 kg，

而双孔氮气喷射装置的质量为 30 kg左右，不会

过大地增加运载火箭的质量。表 2为氮气喷射的

工况设置，p（N）为氮气喷射总压，T（N）为氮气喷

射总温，同时对比无氮气喷射装置时的箭底对流

热流，说明氮气喷射装置对箭底热流的改善效果。

图 9是不同工况下的箭底对流热流云图，反

映了不同氮气喷射总压对箭底对流热流的影响。
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图 6    二级运载火箭在不同高度下的箭底对流热流和辐射热流云图

Fig. 6    Contour of convection and radiation heating rate of the C2 rocket base at different altitudes
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从图中可以看出，相比于无氮气喷射时，安装氮

气喷射装置能显著降低箭底的对流热流，使箭底

对流热流集中区域远离箭底中心位置，同时双孔

氮气喷射装置的作用效果比单孔氮气喷射装置更

加明显，箭底对流热流更低。

图 10为不同工况下的箭底附近压强云图，定

义运载火箭箭底为 Z/D=0。从图中可以看出，排

气羽流膨胀在喷管出口处形成高压，当距离箭底

较远时，羽流膨胀逐渐降低，Z/D=2时的羽流膨胀

小于 Z/D=1。同时，安装双孔氮气喷射装置的箭

底中心部位的压强要更低。
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图 8    氮气喷射装置几何模型

Fig. 8    Geometry model of the nitrogen injection device
 

表 2    氮气喷射工况设置

Table 2    Nitrogen injection condition setting

工况号 H/km T（N）/K p（N）/MPa

1 30

2 30 400 0.05

3 30 400 0.5

4 30 400 1
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图 9    不同工况下的箭底对流热流云图

Fig. 9    Contour of convection heating rate of the rocket base at different conditions
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图 11为不同工况下的箭底对流热流对比图，

从图中可以看出，当氮气喷射总压 0.05 MPa时，

箭底对流热流相对于无氮气喷射时显著降低；

当氮气喷射总压为 0.5 MPa时，箭底对流热流降

到最低值；而当氮气喷射总压达到 1 MPa时 ,箭
底对流热流却反而上升。这是由于过高的氮气

喷射会使远离箭底氮气出口处出现回流，回流

反作用于箭底使其湍流强度增大，从而使对流

热流略有上升。同时相对于单孔氮气喷射，采

用双孔氮气喷射装置对于四喷管运载火箭的箭

底热流的改善效果更为明显。因此可以看出，

虽然氮气喷射装置能显著地降低箭底对流热流

和湍流强度，但是如果喷射总压过高，起到适得

其反的作用。

 
 

1200

1100

800

600

400

200

0 0.2 0.4

p(N)/MPa

0.6 0.8 1.0

单孔氮气喷射
双孔氮气喷射

Q
/(k

W
/m

2 )

图 11    不同工况下的箭底最大对流热流对比图

Fig. 11    Comparison of maximum convection heating rate of the

rocket base at different conditions
  

3    数值模拟与试验对比

选用一级运载火箭作为飞行试验的研究对象，

在试验火箭的底部放置了两个热流传感器，将运

载火箭在实际轨迹飞行中进行测试，获取箭体底

部传感器测量的数值。

同时在数值计算的过程中，在与热流传感器

相同的位置放置监测点 1和监测点 2，得到了监

测点的热流参数。将箭体底部传感器反馈的数据

与仿真数据进行对比分析，验证本文所选用数值

计算方法的精度。图 12为两个监测点数值计算

得到的总热流值与两个传感器飞行试验测得的总

热流值的对比曲线，从图中可以看出两者还是比

较接近的。在运载火箭发射 108 s左右，总热流

达到了峰值，正好对应 30 km工况的附近，随着飞

行高度的进一步增加，总热流呈现出下降的趋势；

在运载火箭发射 141 s左右，总热流明显降低，对

应 40 km工况位置。
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图 12    箭底总热流对比图

Fig. 12    Comparison of total heating rate of the rocket base
 

图 13为某二级运载火箭主发动机的地面试

验与使用本文数值方法计算的马赫数云图对比，

从图中可以看出，喷管燃气射流中的桶形压缩波

和马赫数波节与地面试验基本完美对应，进一步

验证了本文选用模型的可靠有效。
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图 10    不同工况下的箭底附近压强云图

Fig. 10    Contour of pressure near the rocket base at different conditions
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图 13    数值计算马赫数云图与试验对比

Fig. 13    Comparison of Mach number between numerical

calculation and experiment
  

4    结　论

本文通过对高空飞行多级运载火箭基础热环

境控制研究，将数值计算结果与试验结果相比较，

验证了本文所采用的数值方法的精度和有效性，

同时得到以下结论：

1） 在海拔高度较低时，箭底热流主要以对流

热流为主，且远大于辐射热流，随着海拔高度的

增加，对流热呈现出下降趋势。在海拔高度较高

时，箭底热流主要以辐射热流为主，且远大于对

流热流。

2）  箭体底部氮气喷射装置能够在一定程度

上抑制燃气回流，从而显著降低火箭底部的对流

热流。同时，低温氮气与火箭尾焰混合后也能起

到降低温度场的作用，但是过高的氮气喷射总压

反而会加大箭体底部的对流热流和湍流强度，起

到反方向的效果。因此选择合适的氮气喷射总压

极其重要。

3） 对于四喷管一级运载火箭，双孔氮气喷射

装置的效果优于单孔氮气喷射装置，能更有效地

降低箭底对流热流。

4）  本文研究的运载火箭底部主动热防护方

法为箭底热防护的安全设计提供了新的思路。
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