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双脉冲固体发动机喷管传热烧蚀特性

张晓光，刘　宇，王长辉
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：为了研究双脉冲固体发动机喷管的传热烧蚀特性，由燃烧室压强及发动机推力试验曲线得到

了喷管喉径的瞬变值，由ＦＬＵＥＮＴ流体计算软件进行流固耦合传热烧蚀计算，得到了喷管瞬态温度分布、绝

热材料热解炭化情况及碳／碳（Ｃ／Ｃ）喉衬瞬态烧蚀率，分析了脉冲工作过程及脉冲间隔时间对喷管传热烧蚀

的影响．计算结果表明，脉冲工作过程中，绝热材料热解线、炭化线向材料内部扩展，喉衬烧蚀率不断增大；脉

冲间隔时间内，喷管材料内部的导热使各处温差减小，温度趋于一致；第一脉冲的传热烧蚀与脉冲间隔的材

料导热使第二脉冲工作时喉衬整体热沉小、内壁初始温度高、表面粗糙度大，从而导致较高烧蚀率．
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ｆｌｕｉｄ－ｓｏｌｉｄ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ

　　双脉冲固体发动机通过硬质隔板或柔性隔层
实现燃烧室间隔装药，将推力分段，并控制各段推
力的大小、持续时间和间隔时间，从而改善固体推
进系统的能量可控性，提高导弹武器的作战

能力［１］．
喷管热防护是固体发动机设计的重要组成部

分．与普通固体发动机不同，双脉冲固体发动机喷
管热防护设计需要考虑脉冲工作过程及脉冲间隔
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时间的影响．
本文针对某双脉冲固体发动机喷管，通过喉

径辨识、传热烧蚀计算等方法，对其工作过程及传
热烧蚀特性进行了研究．由燃烧室压强及发动机
推力测试曲线计算了喷管喉径的瞬变值；采用

ＦＬＵＥＮＴ流体计算软件进行流固耦合传热烧蚀
计算，得到了喷管瞬态温度分布及热解炭化烧蚀
情况，分析了脉冲工作过程及脉冲间隔时间对喷
管传热烧蚀的影响．本文的研究结果可为双脉冲
固体发动机喷管热防护设计提供参考．

１　喷管结构

图１为某双脉冲固体发动机喷管结构．喉衬
材料为整体毡碳／碳（Ｃ／Ｃ）复合材料，收敛段绝热
层、背衬材料分别为碳酚醛模压制品与高硅氧酚
醛模压制品，壳体由４５钢制成．

图１　喷管结构

Ｆｉｇ．１　Ｎｏｚｚｌｅ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

２　喉径辨识

燃烧室压强为ｐｃ、发动机推力Ｆ的试验曲线
见图２，第一脉冲平均压强为４．０２ＭＰａ，工作时间
为２３．６ｓ，脉冲间隔为１１．４ｓ，第二脉冲平均压强
为４．６６ＭＰａ，工作时间为５６．４ｓ．
由图２所示ｐｃ，Ｆ测试曲线计算喷管喉径的

瞬变值．
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式中Ａｔ，Ａｅ 分别为喷管喉部面积和出口截面面
积；ｐｅ，ｐａ分别为喷管出口截面压强及环境压强；

Ｃｆｔｈ为理论推力系数；ξｎ 为喷管质量系数．此式仅
适用于喷管满流的情况，若喷管内发生流动分离
则不再适用［２－４］．为简化计算，假定喷管出口截面
面积保持不变．

图２　压强及推力试验曲线

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｎｄ　ｔｈｒｕｓｔ　ｔｒａｃｅｓ

由式（１）～式（３）得发动机脉冲工作过程中喷
管喉径随时间的变化曲线，见图３，图中标识出了
在各脉冲拖尾段因压强下降而使喷管出现流动分

离的时刻．

图３　喷管喉径瞬变曲线

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｏａｔ　ｄｉａｍｅｔｅｒ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ

试验前后喷管喉径测量值分别为ｄｔ０＝３８．５
ｍｍ，ｄｔｆ＝４３．５ｍｍ．图３中第一脉冲初始喉径预
示值与ｄｔ０一致，而第二脉冲喷管流动分离前的喉

２９３１
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径预示值４４．９８ｍｍ略大于ｄｔｆ，这是由于ｄｔｆ的测
试受第二脉冲拖尾段 Ａｌ２Ｏ３、炭黑等在喉部沉积
的影响而比实际值偏小．另外，喉径瞬变曲线的斜
率即为喉部烧蚀率，第二脉冲喉径曲线斜率较第
一脉冲大，说明第二脉冲喉部烧蚀率较大，这主要
是因为第二脉冲具有更高的燃烧室压强（两脉冲
推进剂为同一配方），同时也与第一脉冲与脉冲间
隔的影响有关．

３　喷管传热计算

３．１　计算方法和参数

由ＦＬＵＥＮＴ流体计算软件采用整场离散、
整场求解的方法模拟燃气与固相材料间的非稳态

流固耦合传热．计算区域包括燃气流动区与固相
材料区，各区域采用通用的控制方程，区别仅在于
广义扩散系数及广义源项的不同；流固耦合界面
成为计算区域的内部边界，其表面传热系数由软
件本身的计算得出，而不再是分区求解时需要人
为设定的外边界条件；控制方程由有限体积法离
散，可保证流固耦合界面满足温度连续、热流密度
连续条件［５］．
喷管传热计算必须考虑脉冲工作过程及脉冲

间隔时间的影响，分５步顺序进行：

１）第一脉冲流场计算
将喷管内壁设为绝热，外壁及端面为环境温

度，以第一脉冲燃烧室压强ｐｃ１、温度Ｔｃ１为入口条
件作稳态流场计算．
２）第一脉冲传热烧蚀计算
将喷管内壁设为流固耦合壁面，允许燃气向

固相材料传热，分别将外壁与端面设为自然对流
壁面与绝热壁面，以１）中稳态流场计算结果为初
场，进行流固耦合传热的非稳态计算，计算时间为
第一脉冲工作时间ｔａ１．
３）脉冲间隔传热计算
将喷管内壁设为绝热，固相材料内部导热则

继续进行，计算时间为脉冲间隔时间Δｔ．
４）第二脉冲流场计算
将内壁设为绝热，以第二脉冲燃烧室压强

ｐｃ２、温度Ｔｃ２为入口条件作稳态流场计算．
５）第二脉冲传热烧蚀计算
喷管内壁、外壁、端面设置与２）相同，以４）中

第二脉冲稳态流场计算结果为初场，进行流固耦
合传热的非稳态计算，计算时间为第二脉冲工作
时间ｔａ２．
建立喷管的二维轴对称计算模型，考虑到入

口条件的真实性，在喷管入口前增加了１０ｍｍ的
流动区域．计算区域包括：燃气区、碳酚醛收敛段
绝热层、Ｃ／Ｃ喉衬、高硅氧酚醛背衬、４５钢壳体．
用四边形网格离散计算区域，见图４．湍流模型采
用Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε两方程模型，近壁处理采用增强
型壁面函数．在喉部附近沿轴向加密，在内壁附近
沿径向加密，且使流场近壁面第一层网格ｙ＋＜１，
以满足增强型壁面函数法的要求，并更好地识别
湍流边界层．

图４　喷管计算网格

Ｆｉｇ．４　Ｎｏｚｚｌｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ

在本节的非稳态流固耦合传热计算中，不计
材料烧蚀热，仅考虑绝热层及背衬的热解、炭化过
程，烧蚀计算在下节单独针对Ｃ／Ｃ喉衬进行．
碳酚醛与高硅氧酚醛为炭化烧蚀材料，其在

烧蚀过程中形成炭化层、热解层及原始材料层的
分层结构，各层对应不同的温度区间，且物性差别
较大．设Ｔｓ，Ｔｅ 分别为热解起始和终止温度，则
原始材料层Ｔ＜Ｔｓ，热解层Ｔｓ＜Ｔ＜Ｔｅ，炭化层
Ｔ＞Ｔｅ．由于热解温度范围较宽（５７３～１　０７３Ｋ），
因此可采用当量比热容法来模拟热解潜热的均匀

释放［６－７］

ｃ′ｐ ＝ｃｐ＋ρ３－ρ１
ρ２

· Ｌ
Ｔｅ－Ｔｓ

式中ｃ′ｐ 为热解层当量比定压热容；ｃｐ 为热解层真
实比定压热容；ρ１，ρ２，ρ３ 分别为炭化层、热解层、
原始材料层密度；Ｌ为热解潜热．
表１为喷管材料物性参数，表中以＊标记的

为材料热解层的当量比热容．
计算时，不计燃气与壁面的辐射换热．设置金

３９３１
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属壳体外壁为自然对流换热条件，环境温度Ｔａｍｂ＝
３０５．１５Ｋ，表面传热系数ｈ＝１０Ｗ／（ｍ２·Ｋ）．

表１　喷管材料物性参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｔｈｅｒｍａｌ　ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｍａｔｅｒｉａｌ

材料
ρ／

（ｋｇ／ｍ３）
ｃｐ／

（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ））
λ／

（Ｗ／（ｍ·Ｋ））

原始层 １　６００　 １　１６２　 ０．４７４

碳酚醛 热解层 １　４８０　 １　０３１／１　１６７＊ ０．７９

炭化层 １　３６０　 ９００　 １．１

原始层 １　７００　 １　００５　 ０．７７９

高硅氧 热解层 １　５３０　 ９５２．５／１　１３９＊ ０．９４

炭化层 １　３６０　 ９００　 １．１

Ｃ／Ｃ　 １　９００　 １　１８２　 ９８．６７

４５钢 ７８５０　 ４６５　 ４９．８

３．２　计算结果和分析

３．２．１　第一脉冲

第一脉冲工作结束后（ｔ１＝２３．６ｓ），喷管组件
的温度分布、收敛段绝热层及背衬的热解炭化情
况见图５．由于高温高速燃气与喷管内壁面间强
烈的对流换热，在喷管径向方向形成明显的温度
梯度．与收敛段绝热层及背衬高温区所占的比例
很有限不同，在第一脉冲末Ｃ／Ｃ喉衬整体已达到
较高的温度水平，这一方面是由于喉部区域换热
最为严重，另一方面则与Ｃ／Ｃ导热系数大、热扩
散率大有关．

３．２．２　脉冲间隔

图６为脉冲间隔分别为６．４，１１．４ｓ（实际试

图５　第一脉冲结束喷管温度分布及热解炭化

Ｆｉｇ．５　Ｎｏｚｚｌｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｙｒｏｌｙｓｉｓ／

ｃｈａｒ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｎｄ　ｏｆ　ｐｕｌｓｅ　１

图６　不同脉冲间隔时间喷管温度分布

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｚｚｌｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｔ　ｖａｒｉｏｕｓ

ｐｕｌｓｅ　ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ　ｔｉｍｅｓ
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验脉冲间隔时间）时刻的喷管温度分布．可见，在
脉冲间隔时间内，由于不再有高温高速燃气与喷
管内壁发生换热，而固相材料内部的导热又继续
进行，因此喷管组件各处温差不断下降，温度逐渐
趋于一致．脉冲间隔时间越长，材料内部温度扯平
的现象越明显，且尤以热扩散率大的材料体现得
更加显著，如Ｃ／Ｃ喉衬．

３．２．３　第二脉冲

图７为第二脉冲工作结束后（ｔ２＝５６．４ｓ）的
喷管温度分布及收敛段绝热层、背衬的热解炭化
情况．在第二脉冲工作过程中，高温高速燃气再次
与喷管内壁发生对流换热，喷管组件材料温度继
续升高，绝热材料的热解线、炭化线继续向材料内
部扩展．

图７　第二脉冲结束喷管温度分布及热解炭化

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｚｚｌｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｙｒｏｌｙｓｉｓ／

ｃｈａｒ　ｐｒｏｆｉｌｅｓ　ａｔ　ｔｈｅ　ｅｎｄ　ｏｆ　ｐｕｌｓｅ　２

４　喉衬烧蚀计算

Ｃ／Ｃ喉衬为非炭化烧蚀材料，其烧蚀计算依
据热化学烧蚀理论，由ＦＬＵＥＮＴ流体计算软件
中的 Ｗａｌｌ　Ｓｕｒｆａｃｅ　Ｒｅａｃｔｉｏｎ模型完成．热化学烧
蚀理论认为，喉衬烧蚀由内壁面碳与燃气氧化性
组分 Ｈ２Ｏ，ＣＯ２ 等发生表面异相化学反应所致，
反应速率遵循 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ定律，而由反应所致的
壁面退移速率就是烧蚀率［８］

ｒ＝ １
ρｓ∑ｊ＝１ＡｊＴ

βｊ
ｗｅｘｐ（－Ｅｊ／ＲＴｗ）ｐｎｊｊ，ｗ

式中ｒ为烧蚀率；ρｓ为喉衬材料密度；Ｔｗ 为内壁
温度；ｐｗ 为壁面分压；Ｒ 为通用气体常数；Ａ，Ｅ，

β，ｎ分别为指前因子、活化能、温度指数及压强指
数．下标ｊ代表某一氧化性组分．烧蚀反应方程式
及其动力参数见表２［８］．

表２　Ｃ／Ｃ烧蚀反应动力参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｈｅｍｉｃａｌ　ｋｉｎｅｔｉｃｓ　ｏｆ　ｃａｒｂｏｎ－ｃａｒｂｏｎ　ｅｒｏｓｉｏｎ　ｒｅａｃｔｉｏｎ

烧蚀反应 Ａ／（ｋｇ／（ｍ２·ｓ·Ｐａ０．５）） β Ｅ／１０５（Ｊ／ｍｏｌ） ｎ

Ｃ（ｓ）＋Ｈ２Ｏ→ＣＯ＋Ｈ２ １　５００　 ０　 ２．９　 ０．５

Ｃ（ｓ）＋ＣＯ２→２ＣＯ　 ２８．３　 ０　 ２．８　 ０．５

　　图８为第一脉冲不同时刻喉衬内壁温度及烧
蚀率沿轴向的分布．可见，壁温及烧蚀率在上升过
程中呈现出上升速率逐渐减小的特点，这是由于
随喉衬内壁温度升高，燃气向喉衬的对流换热不
断减弱．喉衬内壁温度及烧蚀率的最大值均位于
喉部入口处，这是由喉衬内壁热流密度的分布特
性所决定的［８－１０］．必须指出，由于考虑了烧蚀，因

此喉衬计算温度比图５（ａ）低．
图９为第二脉冲不同时刻喉衬内壁温度及烧

蚀率沿轴向的分布．由于第一脉冲传热烧蚀与脉
冲间隔材料导热的影响，在第二脉冲工作时，喉衬
整体热沉较小，内壁初始温度较高，表面粗糙度较
大，这些因素都将导致在相同燃气条件下，第二脉
冲喉衬烧蚀将更为严重［１１－１２］．但也应注意，燃烧
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室压强仍是决定烧蚀率大小的首要因素．
对比图９（ａ）与图７（ａ），同样由于考虑了材料

烧蚀热，图９（ａ）喉衬计算温度比图７（ａ）低．

图８　第一脉冲不同时刻喉衬内壁温度及

烧蚀率轴向分布

Ｆｉｇ．８　Ａｘｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｒｏａｔ　ｉｎｓｅｒｔ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｅｒｏｓｉｏｎ　ｒａｔｅ

ｄｕｒｉｎｇ　ｐｕｌｓｅ　１

图９　第二脉冲不同时刻喉衬内壁温度及

烧蚀率轴向分布

Ｆｉｇ．９　Ａｘｉａｌ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｒｏａｔ　ｉｎｓｅｒｔ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｅｒｏｓｉｏｎ　ｒａｔｅ

ｄｕｒｉｎｇ　ｐｕｌｓｅ　２

５　结　论

１）喷管传热烧蚀计算是流场－传热－烧蚀强耦
合问题．对于炭化烧蚀的绝热材料，通过设定依温
区变化的物性参数可模拟“炭化－热解－原始材料”
烧蚀分层结构的形成，采用当量比热容法可模拟
热解潜热在热解温区内的均匀释放．对于非炭化
烧蚀的碳基材料喉衬，其烧蚀可按热化学烧蚀理
论，应用ＦＬＵＥＮＴ流体计算软件中的 Ｗａｌｌ　Ｓｕｒ－
ｆａｃｅ　Ｒｅａｃｔｉｏｎ模型进行求解．

２）发动机脉冲工作时，高温高速燃气与喷管
内壁面间强烈的对流换热使喷管形成径向方向的

温度梯度，喷管内壁温度上升，并向材料内部传
递，热解线、炭化线在绝热材料内部扩展．喉衬烧
蚀率也不断增大，最大烧蚀率发生在喉部入口处．
３）在脉冲间隔时间内，由于不再有高温高速
燃气与喷管内壁发生对流换热，而固相材料内部
的导热又继续进行，因此喷管组件各处温差不断
下降，温度逐渐趋于一致．脉冲间隔时间越长，材
料内部温度扯平的现象越明显，且尤以热扩散率
大的材料体现得更加显著，如Ｃ／Ｃ喉衬．
４）第一脉冲的传热烧蚀与脉冲间隔的材料
导热，使第二脉冲工作时喉衬整体热沉较小，内壁
初始温度较高，表面粗糙度较大，这些因素都将促
使第二脉冲喉衬具有较高烧蚀率．
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