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摘　　　要 : 研究了火箭发动机复合喷管的耦合换热及瞬态壁温的计算方法 ,考虑了扩散控制的 C/ C喉衬

的稳态烧蚀 ,建立了封闭腔 - 净辐射模型计算喷管内的辐射换热 ,改进了喷管辐射换热的计算方法.计算了两

种复合喷管的壁温随时间的变化 ,并与有关文献的结果进行对比.研究表明 :在火箭发动机喷管的入口段 ,高

温燃气对壁面的辐射换热热流比对流换热热流强 ;采用封闭腔 - 净辐射法计算火箭发动机喷管的辐射精度

较高.
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Abstract : The comp utation met hods for t he coupled heat t ransfer and t ransient wall

temperat ure of composite walled rocket nozzle were st udied. While t he stable ablative calcu2
lation for C/ C t hroat insert was considered , t he Enclosure2Radiative Heat Flux model was

established to comp ute t he radiative heat t ransfer in the nozzle , t hus improving t he calcula2
tion met hod of radiative heat t ransfer . The time2dependent variations of wall temperature for

two composite walled nozzles were comp uted , and also compared wit h t he result s in t he liter2
at ure. The research shows that , t he radiative heat t ransfer is st ronger t han t he convective

heat t ransfer in t he ent rance section of the nozzle ; t he Enclosure2Radiative Heat Flux model

could comp ute more precisely t he radiative heat t ransfer of the rocket nozzle.
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　　从上世纪 80年代开始 ,火箭发动机喷管的传

热和温度问题就引起了国内外学者的极大关注.

文献[ 1 ]用网络法模拟了一台模型火箭发动机复

合喷管在地面试车工况下 ,壁温的快速变化 ,文献

[2 ]对 X234 FASTRAC型复合火箭喷管的温度

变化特性进行了模型实验和理论修正.美国航空

航天学会刊登了大量有关的研究内容 :如文献[ 3 ]

详细分析了固体火箭喷管的传热问题 ,文献[4 ]对
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使用含铝推进剂的固体火箭喷管烧蚀过程的传热

进行了理论和试验研究 ,文献[ 5 ,6 ]介绍了一种高

性能固体火箭发动机喷管的设计和传热问题 ,文

献[ 7 ]探讨了用多层复合平板理论预测材料的临

界温度敏感系数的准确性 ,文献[ 8 ]介绍了采用高

性能复合材料的固体火箭发动机喷管的设计进

展.国内 ,文献[ 9 ]对固体火箭发动机复合结构喷

管的温度场与应力场做了理论计算 ,文献 [ 10 ]对

发动机喷管的隔热涂层进行了设计与计算 ,文献

[ 11 ]介绍了小型固体火箭发动机喷管内壁表面瞬

态温度的测量方法 ,文献 [ 12 ]介绍了在烧蚀条件

下固体火箭发动机复合喷管的温度预测模型.

火箭发动机喷管的传热是复杂的传导/对流/

辐射的耦合换热过程 ,特别是喷管内的辐射换热

的数学模拟非常困难.因为温度不同的固体表面

间有相互辐射 ,喷管内高温燃气的辐射有很强的

光谱选择性 ,气体不仅对固体表面辐射能量 ,还会

因吸收使固体表面间的辐射能量衰减.现有研究

火箭喷管传热问题的文献一般仅将气体假设为一

个均匀温度的灰体 ,用平行平板间的辐射模型考

虑 ,这种假设使气体辐射的计算变得简单 ,但精度

有限.

本文基于 MOD TRAN的气体辐射特性数据

建立了辐射性气体与包围固体表面间辐射换热的

封闭腔 - 净辐射法 ,推导了封闭腔的波段辐射换

热方程组 ,用该法计算喷管内的辐射换热.将封闭

腔 - 净辐射模型、对流换热的经验算法与二维轴

对称非稳态导热过程的数值求解耦合 ,计算喷管

壁面的温度分布及随时间的变化.为了验证本文

的方法 ,计算了文献 [ 1 ]中不锈钢表面喷 ZrO2 涂

层材料构成的火箭发动机复合喷管的温度 ,还计

算了某型由高硅氧、热解石墨、碳/碳复合材料等

构成的复合喷管内的热流及壁面温度.

1　数学模型

1 . 1　喷管壁面导热的控制方程

根据轴对称的圆柱坐标系中 ,非稳态导热问

题的微分方程[ 13 ]
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　　取一个弧度的中心角所包含的范围作为研究

对象 ,假设ρc不随时间变化 ,且在控制容积的截

面上热流密度均匀 ,对控制容积 P积分 ,采用全

隐格式.
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整理上述结果 ,可得二维非稳态导热微分方程的

全隐离散格式

aP T P = aE T E + aW T W + aN T N + aS T S + b

(5)

其中 aE =
Δr
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, aW =

Δr
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,
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, b = SΔxΔr

两种材料的交界面上的当量导热系数根据调和平

均法可得[14 ]
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　　上述非稳态问题的初始条件 :假设沿壁面长

度方向节点的最大数目为 m ,沿壁面厚度方向节

点的最大数目为 n.在 t = 0时 ,分别给出外表面的

温度分布[ T ( i , n ,0) , i = 1 , m ]和内表面的温度分

布[ T ( i , 1 , 0) , i = 1 , m ] ,并假设壁面内部的温度

呈线性分布.

要求解方程 (5) ,还需要对边界条件进行离

散.假设喷管头部端面和尾部端面均为绝热 ,喷管

内表面与燃气有对流和辐射换热 ,喷管外表面与

环境有对流和辐射换热 ,在喷管的内外表面 ,忽略

沿喷管长度方向的导热 ,则边界条件可离散为[14 ]

T i ,1 = T i ,2 +
δx ·qin

λ , T i , n = T i , n- 1 +
δx ·qout

λ

(7)

式中 qin是喷管内壁的热流量 , qout是喷管外壁的

热流量 ,均为辐射净热流 qr 与对流热流 qc 之和.

1 . 2　喷管内壁的对流换热

喷管内壁的对流换热系数用巴兹公式计
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算[ 15 ] ,即
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01026

D012
t
·

μ012 cp

Pr0 . 6
pc

c 3

018 D t

rc

011 A t

A

019

σ (8)

式中 ,粘性系数μ,定压比热 cp ,普朗特数 Pr均以

燃气总温 T 3 为定性温度 , D t 为喉部直径 , A t 为

喉部截面面积 , A 为计算截面面积 , rc 为喷管喉部

的曲率半径 ,σ为定性温度变换系数 , pc 为燃烧室

的压强 , c3为燃气的特征速度 ,可计算如下 :

c3 = γR g T 3
g γ 2
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γ+1
γ- 1

,
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Tw
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2
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+ 015
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(9)

R g 为燃气的气体常数.而 Pr ,μ采用近似计算方

法如下

Pr≈ 4 k/ (9 k - 5) (10)

μ≈ 11184 ×10 - 7 M015
r T016 (11)

式中 M r 为相对分子质量.

1 . 3　喷管内壁的辐射换热

为了研究喷管内壁的辐射换热 ,本文建立封

闭腔 - 净辐射计算方法.首先建立封闭腔模型 ,设

尾喷管是由包括进、出口平面和喷管壁面组成的

封闭腔 ,腔内充满不等温吸收、发射性气体 ,根据

区域法[16 ] ,将不等温的封闭腔表面和气体容积都

划分为若干可视为等温的区域 ,假设封闭腔表面

和气体容积的温度都不随时间变化 ,下面来分析

气体参与辐射吸收和发射情况下 ,表面之间的辐

射换热.

由于封闭腔表面和气体温度都不均匀 ,封闭

腔表面和气体都将吸收和发射辐射 ,为了保持表

面和气体的温度 ,需要对表面和气体补给辐射损

失的热量 ,因此该热量称为净辐射热流.封闭腔2
净辐射模型就是要建立各表面的净辐射热流2温
度关系以及气体的净辐射热流2温度关系 ,如果给

定温度分布 ,就可以根据辐射换热关系求净辐射

热流.封闭腔 - 净辐射法就是对每一等温的表面

和气体容积列出热平衡方程 ,从而得到一组包括

未知热流或温度的联立方程 ,以求解表面和气体

的未知量.

鉴于篇幅所限 ,这里省略封闭腔2净辐射模型
的推导过程 ,直接给出联系封闭腔表面辐射净热

流与气体和表面温度的方程

∑
N
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δkj

εj
- Fk- j

1 -εj

εj
τ-λ, k- j qλ, j =

∑
N

j = 1
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3
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式中 , q 为辐射净热流 , F 为辐射角系数 ,δ为

Kronecker算符 ,当 k = j 时 ,δkj = 1 ;当 k ≠j 时 ,

δkj = 0 .τ-λ, j - k为光谱透射因子 ,α-λ, j - k为光谱吸收

因子 ,定义如下 :

Fj - kτ-λ, j - k =

1
A j∫A J∫A k

τλ( S) cosθkcosθj dA k dA j

πS2 (13)
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若对喷管内壁的 N 个表面均写出方程 (12) ,就得

到包含 N 个 qλ, j的方程组 ,求解这个方程组可得

到喷管内壁的光谱辐射净热流.为了确定全波长

的辐射净热流 qr ,必须在很多波段求解该方程

组 ,并在全波长范围内对光谱辐射积分.

1 . 4　喷管外壁的换热

喷管外壁的对流换热假设为自然对流.对于

辐射换热 ,喷管外的环境气体由于其体积非常大 ,

可假设为无限厚的气体 ,则其发射率为 1 ,故喷管

外壁与环境的净辐射热流为

qr =εσT 4
w - σT 4

0 (15)

1 . 5　C/ C喉衬的稳态烧蚀

大量文献的研究表明 ,喷管 C/ C喉衬表面的

温度较高 ,喉衬的烧蚀速率主要受扩散速率控制.

对喷管喉部由扩散控制的热化学稳态烧蚀速率可

以采用文献[17 ]发展的模型

Ûrt =
3112 ×10 - 4

cpρc D 012
t

D t

rc

011

Pr014
0 ·

μ012 cp

Pr016
0

p0

c3

018

× 2
k + 1

0112

β (16)

β= nH2 O + nCO2 + 2 nO2 + nO + nOH + 2 nH2

(17)

式中 , k为燃气的比热容比 ,ρc 是碳基材料的密

度 , ni 是 1 kg燃气中组分 i的摩尔数.随着高温

燃气对喉衬材料的加热 ,喉衬材料由内而外逐渐

被烧蚀 ,炭化层向材料内部逐渐延伸 ,在求解壁面

的导热时 ,根据炭化层的厚度区分物性参数 ,以解

决喉衬材料边界的移动问题.
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2　算例及结果分析

本文计算的第一个算例是文献 [ 1 ]中的一个

火箭发动机的实验复合喷管 ,喷管壁面由不锈钢

A ISI304表面喷 ZrO2 涂层材料构成 ,如图 1 所

示.初始时刻 t = 0时喷管表面的温度等于环境温

度 T0 = 298 K ,喷管壁面不锈钢材料厚度 L 2 = 25

mm ,入口直径为 D = 015 m ,喷管内侧 ZrO2 涂层

的厚度 L 1 = 10 mm ,喷管外侧包覆了一层绝热材

料.喷管内燃气的温度为 2 300 K ,燃气与喷管壁

面的总换热系数 ht = hc + hr = 5 000 W/ ( m2 ·

K) .

图 1　火箭发动机实验复合喷管剖面图 [1 ]

Fig. 1　View of the cross2section of a composite

nozzle wall of an experimental rocket engine.

图 2所示为本文用封闭腔 - 净辐射法计算辐

射热流得到壁温的计算结果 (图中用 E2B 表示) ,

采用平板模型计算气体辐射得到壁温的计算结果

(图中用 P表示) ,及文献 [ 1 ]用网络法得到壁温

的计算结果 (图中用 Ref 表示) ,比较可见用封闭

腔2净辐射法 ( E2B 法)计算辐射热流得到的壁面

温度的精度较高 ,且 E2B法得到的壁面温度比采

用平板模型得到壁面温度高 ,这是因为平板模型

不能考虑气体辐射的光谱性 ,气体发射的能量主

要集中在其辐射光谱 ,所以平板模型计算的气体

辐射能量偏小.

本文计算的第二台火箭发动机喷管的材料

为 :收敛段由高硅氧布和石棉两层材料构成 ,高硅

氧布在内侧 ,石棉布在外侧 ;喉部段材料由内而外

采用热解石墨、碳/碳复合材料、石棉三层材料构

图 2　壁温随时间的变化曲线

Fig. 2　Curves of variation of wall temperature with time

成 ;扩张段上游采用高硅氧和石棉两层材料构成 ,

下游只采用高硅氧一种材料.上述材料的有关物

性参数参见文献[ 13 ] .

喷管内气体的温度与压力分布见图 3 ,图 4

所示 ,图中的坐标均采用无量纲坐标 , Z = z/ R0 ,

X = x/ L , R0 为喷管进口平面的半径 , L 为喷管长

度.假设进、出口平面为 0 K的黑体 ,喷管壁面为

漫射灰体表面 ,ε= 018 ,初始时刻喷管壁面的温度

均匀 ,且等于环境温度 T0 = 300 K ,计算中假设燃

气的温度不随时间变化.气体中的辐射组分及摩

尔浓度分别为 FH2 O = 0. 279 7 , FCO2 = 0. 104 5 ,

FCO = 0. 179 6 , FHCL = 0. 164 9.

图 3　喷管内燃气的温度 ( K)

Fig. 3　Temperature dist ribution of

gases inside the nozzle ( K)

图 4　喷管内燃气的压力 (105 Pa)

Fig. 4　Pressure dist ribution of gases inside

the nozzle (105 Pa)

图 5所示为喷管内壁不同时刻的温度分布 ,

图 6所示为喷管外壁不同时刻的温度分布 ,图 7

表示高温燃气对喷管内壁的辐射与对流加热.可

以看到 :随着壁面温度的逐渐升高 ,燃气对喷管内
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壁的辐射换热热流和对流换热热流均随时间而下

降 ;在喷管的入口段 ,由于燃气的温度很高 ,辐射

换热热流大于对流换热热流 ,而在喷管的中后段 ,

由于燃气的温度下降 ,流速加快 ,对流换热加强 ,

对流热流大于辐射热流.

图 5　喷管内壁不同时刻的温度分布

Fig. 5　Temperature distribution on inside

surface of the nozzle

图 6　喷管外壁不同时刻的温度分布

Fig. 6　Temperature dist ribution on out side

surface of the nozzle

图 7　喷管外壁不同截面的净热流

Fig. 7　Variation of heat flux with time on

inside surface of the nozzle

图 8表示喷管截面 X = 0. 2 上 ,壁面内不同

半径处的温度随时间的变化 ,图中 , Y 表示无量纲

半径 , Y = r/ R , R 为喷管外径 ,比较图 8 与文献

[9 ]的图 2 及图 3 ,可以看到所得的规律是一致

的.

图 8　X = 0. 2截面的壁面温度变化

Fig. 8　Variation of temperature with time inside

the wall material at the section X = 0. 2

3　结　论

建立了火箭发动机复合喷管的耦合换热及瞬

态壁温的计算方法 ,建立了封闭腔2净辐射模型计
算喷管内的辐射换热.

用封闭腔2净辐射法计算火箭发动机喷管内
的辐射换热精度较高 ,由此得到的壁面温度比采

用平板模型得到壁面温度高.

在火箭发动机喷管的入口段 ,辐射换热大于

对流换热 ,而在喷管的中后段 ,对流换热则大于辐

射换热.
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