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火星探测器再入 RCS 喷流干扰效应
数值模拟研究

孙瑞斌，黄育群，马继魁，刘耀峰，柳煜玮，倪招勇

（中国航天空气动力技术研究院，北京   100074）

摘要：针对火星大气环境下的反作用力控制系统（RCS）喷流干扰问题，采用自研 CFD软件数值模

拟“火星科学实验室”（MSL）外形在火星大气环境中的喷流干扰效应；并与文献中的高超声速喷流干扰

风洞试验和计算结果进行对比验证；继而完成了火星大气环境高超声速（M∞=5～10）条件下的偏航方向

喷流干扰效应数值模拟，获得了不同攻角（α=0°～-30°）、不同马赫数条件下的喷流干扰气动规律：负

攻角增大将导致喷流干扰效应增强以及附加偏航力矩增加；来流马赫数对附加干扰力矩的影响较小。研

究结果可为火星探测器喷流控制设计提供参考。
关键词：火星大气；高超声速流；火星探测器；喷流干扰；数值模拟；CFD软件

       中图分类号：V476.4; V529.1; V411.3 文献标志码：A 文章编号：1673-1379(2023)04-0331-07
DOI: 10.12126/see.2023060

Numerical simulation of RCS jet interference effect in
the re-entry process of a Mars probe

SUN Ruibin, HUANG Yuqun, MA Jikui, LIU Yaofeng, LIU Yuwei, NI Zhaoyong
(China Academy of Aerospace Aerodynamics, Beijing 100074, China)

Abstract: Aiming at  the problem of reaction control  system (RCS) jet  interference in Mars atmosphere,  a
self-developed  CFD  software  was  used  to  numerically  simulate  the  jet  interference  effect  of  Mars  Science
Laboratory  (MSL)  shape  in  Mars  atmosphere,  and  the  results  were  compared  and  verified  with  those  from
calculation and from hypersonic jet interference wind tunnel test in the reference. Then, the numerical simulation
of  the  yaw  direction  jet  interference  effect  under  hypersonic  velocity  (M∞=5-10)  in  Mars  atmosphere  was
completed. The aerodynamic laws of jet interference under different attack angles (from 0° to -30°) and different
Mach  numbers  were  obtained:  a.  The  increase  of  negative  attack  angle  leads  to  the  increases  both  in  jet
interference  effect  and  additional  yaw  moment;  b.  The  incoming  Mach  number  has  little  effect  on  additional
moment. Those research may provide some reference for the design of Mars probe jet control.

Keywords: Mars  atmosphere;  hypersonic  flow; Mars  probe;  jet  interference;  numerical  simulation;  CFD
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 0    引言

作为太阳系中与地球气候条件最为接近的星

球，火星一直是深空探测的重点对象。自 1976年
“海盗 1号”（Viking-1）探测器着陆火星以来

[1]
，美

国已成功完成了多次火星登陆。随着“天问一号”

成功登陆，我国也正式进入火星探测阶段，未来会

针对火星本体科学研究发射更多的探测器。火星大

气的成分包括 CO2、N2 和 Ar等，其中 CO2 的体积

分数达到 95.32%，N2 为 2.7%，Ar为 1.6%；火星大气

环境稀薄，火星表面的大气压仅有 500～700 Pa，与
地球大气 30～40 km高处的气压相当

[2]
；火星风速

是地球风速的 10倍，并伴随着巨大的尘暴
[3]
，可见

火星探测器的外部气动环境与地球大气明显不同。

对于进入大气的返回舱
[4]
类外形，由于无气动舵

提供控制力，通常使用反作用力控制系统（reaction
control system, RCS）喷流提供俯仰、偏航及滚转力/
力矩以实现稳定飞行姿态、调整飞行轨道以及确保

精准落点等目的。RCS喷流与来流相互干扰会产

生包含弓形激波、分离及再附、激波与边界层干扰

等复杂结构的干扰流场
[5]
，改变飞行器壁面的压力

分布，并由此产生附加干扰力/力矩，严重时可能导

致飞行姿态的不可控。可见喷流控制系统设计必须

重视喷流干扰问题。

对于地球大气环境下的喷流干扰问题，国内外

均开展了大量研究
[6-8]

，内容涉及不同气动外形
[9-11]

、

喷口布局
[12]

、热喷效应
[13-14]

及非定常效应
[15-16]

等。

研究表明，喷流附加干扰效应与飞行高度、马赫数、飞

行器外形、喷流与来流参数的比值等密切相关
[17-19]

。

地面试验或数值计算通常采用压力比、动量比
[17]

相

似的常温空气喷流模拟燃气喷流，模拟结果基本能

够满足工程应用研究需求。

对于火星大气环境下的喷流干扰问题，由于火

星大气与地球大气环境明显不同，火星探测器的外

形普遍为 70°左右半锥角的球锥前体与倒锥形后体

组合外形
[20-21]

，与地球再入类飞行器存在显著差异，

且火星探测器在相同飞行条件下的喷流与来流参

数的比值与地球大气环境下的不同，因此火星大气

环境下的喷流干扰特性研究有其特殊性。国外学者

针对“火星科学实验室”（MSL）外形，在超声速

（1＜M∞≤4.5）与高超声速（M∞=10）范围内通过风

洞试验与数值模拟
[22-23]

获取了喷流干扰的气动规

律（其中来流为空气，喷流为氮气），并对探测器外

形尺寸、来流的真实气体效应
[24]

、非平衡效应
[25]

的

影响开展了数值模拟研究；在 M∞=18.1条件下，采

用雷诺平均 N-S与大涡模拟（LES）混合方法，研究

了喷流干扰流场的非定常效应
[26]

；针对 Viking类
外形，通过风洞试验与数值模拟，在 M∞=10条件下

采用 Ar气[4]
喷流开展了试验外形的气动干扰规律

研究。相比而言，我国目前对火星探测器及火星大

气环境下喷流干扰问题的研究较少。

本文基于 MSL外形，进行火星大气来流条件

下的 RCS喷流干扰效应数值模拟研究，以获得不

同攻角、马赫数条件下的喷流干扰流场结构特征及

气动干扰规律，旨在为火星探测器喷流控制设计提

供参考。

 1    研究对象及条件

本文研究对象为 MSL探测器
[22]

，其外形及主

要尺寸如图 1(a)所示，为了便于描述，将其底部外

形分为大底段、过渡段和尾锥段；计算采用的坐标

系与探测器固连，满足右手法则，原点为探测器头

部顶点，力矩参考点（moment reference point, MRP）
坐标为 (1350 mm, 96.75 mm, 0 mm)。在再入过程

中 MSL探测器以一定的攻角进入火星大气，并通

过气动阻力持续进行减速，期间采用 RCS喷流提

供直接力/力矩对飞行姿态进行调控。RCS喷流喷

口布局见图 1(b)，8个喷口分为 4组（A1、B1、A2、
B2），通过不同的喷口组合分别可以实现俯仰

（A1B1或 A2B2）、偏航（A1B2或 B1A2）和滚转

（A1A2或 B1B2）通道的姿态调控。本文选取其中

2组发动机（A1、B2），研究其产生的偏航控制力矩

（在计算坐标系下为负值）。
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(a)  MSL外形 (b)  喷口布局 
图 1    MSL外形及 RCS喷口布局

[22]

Fig. 1    MSL outline and RCS nozzle layout[22]
 

在计算流体动力学（CFD）数值模拟中，取MSL
的参考特征长度 dref=4.5 m，参考面积 Sref=15.904 m

2
，
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采用分区对接结构网格模拟 MSL喷流干扰流场，

第 1层壁面网格间距 0.02 mm，计算网格量约为

1148万，如图 2所示。
 

 

y y

x
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z z

(a)  整体网格 (b)  喷口附近网格 
图 2    MSL外形空间及喷口附近的 CFD计算网格

Fig. 2    CFD  calculation  grid  of  MSL  outline  space  and  near
nozzle

 

数值模拟的来流为火星大气环境下约 25 km
高度的高超声速来流，喷流介质比热比为 1.29，气
体常数为 191 J/(kg·K)，具体参数如表 1所示。
 

  
表 1    MSL的来流与喷流参数

Table 1    Incoming flow and jet parameters of MSL
 

来流参数

静压/Pa 50.0
静温/K 180.0
马赫数 5, 6, 8, 10
攻角/(°) -30, -20, -10, 0

喷流参数

总压/MPa 1.11
总温/K 3000

出口马赫数 3.23
 

 2    数值计算方法与验证

 2.1    计算方法与模型

本文通过有限体积方法离散并求解三维可压

缩层流 Navier-Stokes方程

∂Q̂
∂t
+
∂(F̂ − F̂v)
∂ξ

+
∂(Ĝ− Ĝv)
∂η

+
∂(Ĥ− Ĥv)
∂ζ

= 0， (1)

F̂ Ĝ Ĥ

F̂v Ĝv Ĥv Q̂

对 MSL外形的喷流干扰流场进行模拟。式 (1)中：

t 为时间量；ξ、η、ζ 分别为 3个曲线坐标； 、 、

为对流项； 、 、 为黏性项；守恒量 =[ρ ρu ρv
ρw ρe]T，ρ 为气体密度，u、v、w 为三分量速度，e 为

单位质量总能。式中各量均根据研究对象特征长

度、来流密度和速度进行了无量纲化，详见文献 [27]。
其中，对流项离散选择能较好捕捉干扰流场中复杂

的波系和涡系结构的二阶精度 Roe格式，黏性项离

散采用二阶精度中心差分格式，时间项离散使用

LU-SGS隐式方法，采用局部时间步长加速收敛，

获取定常计算结果，详见文献 [12]。

 2.2    边界条件

1）入流边界：来流为高超声速流，入流边界处

给定来流的静压、静温及马赫数。

2）出流边界：当出口为高超声速流时，下游流

场不影响上游流场，将所有参数数值外推。

3）物面边界：采用无滑移绝热壁面条件。

4）喷流边界：给定喷管入口总压、总温及马

赫数。

 2.3    数值方法验证

本文利用自主开发的适用于侧向喷流干扰效

应研究的 CFD软件，对MSL的缩比（1∶29.53）模型

进行数值模拟，然后与文献 [22]中的风洞试验、计

算数据进行对比验证，来流条件为 M∞=9.93、
P∞=219.7 Pa、T∞=50.8 K，喷流总压为 P0j=0.681 MPa、
总温为 T0j=293.15 K，来流与喷流均为空气，A1、
B2两组发动机工作。

采用附加干扰力矩与喷流自身控制力矩之

比
[15, 28]

表征主控方向喷流干扰效应的影响，即

∆Ci

Ci, jet
% =

Ci, jet on−Ci, jet off

Ci, jet
×100%， (2)

式中：ΔCi 为喷流产生的附加干扰力/力矩；Ci, jet on、

Ci, jet off 分别为有喷和无喷的分量力/力矩（有喷力/
力矩不含喷流自身的控制力/力矩）；Ci, jet 为喷流自

身相对力矩参考点产生的控制力/力矩；下标 i 代
表 Fx、Fy、Fz、Mx、My、Mz 分量。

图 3给出了附加偏航力矩与喷流自身偏航力

矩比（∆Cmy/∆Cmy, jet）随来流攻角 α 变化的文献试验

数据（exp[22] ）、文献计算数据（OVERFLOW[22] ）
以及本文的 CFD数值模拟结果（CFD）。
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图 3    本文方法计算的不同攻角下的MSL偏航力矩之比与

文献 [22]计算与试验数据对比（M∞=9.93）
Fig. 3    Comparison  between  calculated  results  of  MSL  yaw

moment  ratio  at  different  attack  angles  and M∞=9.93
and the results given in Ref. [22]
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由图 3可知，本文计算获得的偏航附加干扰力

矩结果与文献试验数据符合良好，验证了所采用的

CFD软件的可信度。

 3    模拟结果及分析

采用自研 CFD软件分别完成了 M∞=10、不同

攻角（α=0°～-30°）以及 α=-10°、不同马赫数（M∞=

5～10）条件下的MSL喷流干扰流场数值模拟。图 4

给出了典型状态（M∞=10、α=0°）下的喷流干扰流场

的压力分布云图与流线。可以看到，喷流喷出后在

下游空间流场互相撞击后流线偏转并形成局部高

压（见图 4(b)，z=1035 mm截面经过喷流出口）；由

图 4(c)进一步可知，喷流与高超声速来流发生干扰

后，来流方向发生明显偏转，局部压力进一步提高，

出现了压力约为 1000 Pa的高压区；高压区与探测

器之间的流动发生再附，流动再附区的探测器壁面

压力升高（见图 4(d)），并对喷流偏航控制力矩产生

了增益效果。
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图 4    M∞=10、α=0°条件下MSL喷流干扰流场压力云图

Fig. 4    Pressure nephogram of MSL jet interference flow field
under M∞=10 and α=0° 

 3.1    来流攻角对干扰流场的影响

对 MSL在火星大气 M∞=10、不同攻角来流条

件下的 A1/B2偏航控制组喷流干扰流场开展数值

模拟研究，流场压力云图及流线如图 5所示。可以

看到，随着负攻角增大，迎风侧头部弓形激波向探

测器壁面靠近；同时，A1喷口上游出现弓形激波，

且激波强度随着负攻角增大而增加；位于 A1与

B2喷口之间的探测器壁面存在高压区，且高压区

随着负攻角增大向 B2喷口侧移动。
 

 

0 200 400 600 8001000

0 200 400 600 8001000 0 200 400 600 8001000

0 200 400 600 8001000
z

z z

zx

x x

x

y

y y

y

弓形激波区域 弓形激波

弓形激波弓形激波

(a)  α=0° (b)  α=-10°

(c)  α=-20° (d)  α=-30°

p/Pa p/Pa

p/Pa p/Pa

 
图 5    不同攻角下 MSL喷流干扰流场 z=1035 mm截面的

压力云图及流线（M∞=10）
Fig. 5    Pressure  nephogram  and  streamline  of  MSL  jet

interference  flow  field  on  z=1035  mm  section  at
different attack angles and M∞=10 

图 6给出了 M∞=10、不同攻角条件下，探测器

有喷流场与无喷流场的壁面压差分布云图。可以看

到，随着负攻角增大，喷流干扰产生的高压区范围

扩大、压力升高，喷流干扰效应对壁面压差分布影

响更大；在 0°攻角条件下，喷流干扰产生的高压区

较为对称地分布于大底段与过渡段壁面，产生负的

偏航力矩；随着负攻角增大，A1喷口迎风侧过渡段

壁面会出现高压，干扰流场会导致探测器尾锥段壁

面的压力升高（在攻角超过-20°后更为明显）；A1

与 B2喷口之间的高压区随负攻角增大向 B2喷口

侧移动，且该部分的高压区主要集中在大底段；喷

口之间以及大底区域可能受到喷流干扰而产生低

压区，在-10°攻角时低压区范围较大，-30°攻角时低

压区范围较小。
 

 

-100

(pjet on−pjet off)/Pa

0 100 200 300 400

y

xz
-100

(pjet on−pjet off)/Pa

0 100 200 300 400

y

xz

-100

( jet on− jet off)/Pa y

xz
-100

( jet on− jet off)/Pa y

xz

(a)  α=0° (b)  α=-10°

(c)  α=-20° (d)  α=-30°

334 航  天  器  环  境  工  程 第 40 卷



-100

( jet on− jet off)/Pa y

xz
-100

( jet on− jet off)/Pa y

xz

-100

(pjet on−pjet off)/Pa

0 100 200 300 400

y

xz
-100

(pjet on−pjet off)/Pa

0 100 200 300 400

y

xz

(a)  α=0° (b)  α=-10°

(c)  α=-20° (d)  α=-30° 
图 6    不同攻角下MSL喷流干扰流场探测器壁面压差分布

云图（M∞=10）
Fig. 6    Pressure difference distribution nephogram of MSL jet

interference flow field of probe wall at different attack
angles and M∞=10 

图 7给出了有喷、无喷及附加干扰流场探测器

气动系数随攻角的变化规律，并给出了主控方向干

扰量与喷流控制力矩之比。 
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图 7    不同攻角下MSL干扰流场气动系数（M∞=10）

Fig. 7    Aerodynamic  coefficient  of  MSL  interference  flow
field at different attack angles and M∞=10 

可以看到：随着负攻角增大，无喷流场的侧向

力及偏航力矩始终为 0，有喷流场的侧向力及偏航

力矩均随负攻角增大而增大；附加偏航力矩方向与

A1/B2组喷流偏航控制力矩方向（负值）一致，对其

控制效率产生增益效果，且随着负攻角增大，增益

效果增强。

图 8给出 MSL表面不同区域的表面积分干扰

力矩数值模拟结果。整体而言，对于附加偏航力

矩，大底段产生的附加干扰占总干扰的比重最大，

且在大攻角条件下比重更大；大底段与过渡段产生

的附加偏航力矩为负（与喷流产生的偏航力矩方向

相同），对喷流偏航控制效率产生增益效果；在

0°～-20°攻角范围内，尾锥段几乎不产生附加偏航

力矩；-30°攻角条件下，尾锥段会产生正的附加偏

航力矩（与喷流产生的偏航力矩方向相反），对喷流

偏航控制效率产生不利影响。
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图 8    不同攻角下 MSL表面不同区域的附加干扰力矩

（M∞=10）
Fig. 8    Additional  interference  moments  in  different  areas  of

MSL surface at different attack angles and M∞=10 

 3.2    来流马赫数对干扰流场的影响

对火星大气、α=-10°、不同来流马赫数（M∞=5、
6、8、10）条件下的 MSL喷流干扰流场开展数值模

拟研究，流场压力云图及流线如图 9所示。可以看

到，随着马赫数增大，喷流弓形激波强度增强。

图 10给出了不同马赫数条件下MSL有喷与无

喷流场壁面压差分布。可以看到，随着来流马赫数

增大，喷流干扰形成的高压区逐渐向 B2喷口侧移

动，且高压区与低压区的分布更为明显；在 M∞=10
条件下，喷流干扰产生的高压区、低压区最为明显，

但壁面压力分布随马赫数改变的变化较小。
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图 9    α=-10°、不同来流马赫数下干扰流场 y=0截面的压力

云图及流线
Fig. 9    Pressure  nephogram  and  streamlines  of  interference

flow  field  on  y=0  section  under  different  incoming
Mach numbers and α=-10°
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图 10    α=-10°不同马赫数干扰流场的探测器壁面压差分布
Fig. 10    Pressure  difference  distributions  of  interference  flow

field  of  probe  wall  under  different  Mach  numbers
and α=-10°

 

图 11给出了不同马赫数条件下，MSL的有

喷、无喷及附加干扰流场气动系数。可以看到，随

着马赫数增大，无喷侧向力及偏航力矩系数始终为

0，有喷侧向力及偏航力矩系数、附加干扰系数绝对

值减小；附加偏航力矩随马赫数改变的变化较小，

与喷流自身控制力矩比值在 5.5%左右。
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图 11    α =-10°、不同马赫数下MSL干扰流场气动系数

Fig. 11    Aerodynamic  coefficient  of  MSL  interference  flow
field under different Mach numbers and α =-10°

 

 4    结论

本文针对 MSL外形开展了火星大气、高超声

速条件下，偏航喷流控制组（A1与 B2）的干扰流场

数值模拟研究，结果表明：

1）高超声速来流与 RCS喷流相互作用产生复

杂的干扰流场，进而影响探测器壁面压力分布，产

生附加干扰力矩，且大底段的附加干扰占比较大；

2）在高超声速条件下，随着负攻角增大，喷流

干扰效应增强，产生的附加偏航力矩整体呈增加趋

势，对喷流控制效率产生增益作用；

3）在高超声速 M∞ =5～10范围内，偏航方向喷

流控制效率随来流马赫数的变化较小。

以上研究结果可为火星探测器喷流控制设计

提供参考。
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