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典型喉衬材料抗过载烧蚀性能的实验研究 *
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摘 要：为了掌握固体火箭发动机典型喷管喉衬材料的抗过载烧蚀性能，通过地面旋转模拟过载实

验系统，开展了 20g和 30g高横向过载下的三种喉衬材料抗过载烧蚀性能研究。结果表明，在高横向过

载下喷管喉衬会出现偏烧蚀现象，即过载区域喉部烧蚀厚度远大于非过载区域；与非过载区域相比，过

载区域喉部烧蚀率显著增大，且过载区域喉部烧蚀率随着横向过载的增加而显著增大，20g横向过载

下，高强石墨材料的喉部烧蚀率增大到 12.43倍，30g横向过载下，高强石墨材料的喉部烧蚀率增大到

20.53倍；在高横向过载下，轴编C/C抗过载烧蚀性能最好，无纬布针刺C/C次之，高强石墨最弱。在高

过载和非过载下，喉衬材料的烧蚀性能优劣将发生根本变化，在过载下固体发动机喷管设计过程中应该

予以重视。
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Abstract：In order to understand the anti-acceleration erosion（ablation）capability of typical nozzle throat
materials in solid rocket motor（SRM），a simulation system of rotating overload test was designed and implement⁃
ed. Various kinds of experiments were conducted to investigate the anti-acceleration ablation capability of three
kinds of throat materials under 20g and 30g lateral acceleration. Results show that the erosion thickness of nozzle
throat in the acceleration direction is significantly higher than that in the non-acceleration direction，which is de⁃
fined as throat deviant erosion. Compared with non-acceleration region，a sharp rise in the nozzle throat’s abla⁃
tion rate is observed in the acceleration region as the lateral acceleration increases. In the case studied in this pa⁃
per，the nozzle throat’s erosion rate of high strength graphite in the acceleration direction is 12.43 and 20.53
times greater than those in the non-acceleration direction when the lateral acceleration reaches 20g and 30g，re⁃
spectively. Under high lateral acceleration，in-plane C/C composite has a better anti-acceleration ablation capa⁃
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bility，following C/C composite using a needled perform and high strength graphite，respectively. Furthermore，
the erosion capability of throat materials may has a fundamental change under acceleration and non-acceleration
conditions，which should be taken into account during the design of nozzle under high lateral acceleration condi⁃
tion.
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1 引 言

喉衬作为固体火箭发动机的关键部件，对发动

机性能和工作安全性都有重要影响［1］。C/C复合材料

以其良好的热物理性能，广泛用作固体发动机喷管

喉衬材料［2-6］。在发动机工作过程中，由于喉衬表面

承受非常高的热流，将引起喉衬材料的烧蚀［7］，随之

而来的喉部面积的增大会显著降低发动机推力和性

能［1-5］。因此，了解喉衬烧蚀对喷管设计是至关重

要的。

目前，国内外学者在地面环境下开展了大量关

于石墨和 C/C喉衬烧蚀的研究。Klager［8］认为石墨的

退移主要依赖于燃烧室压强和燃气中 H2O和 CO2的
化学反应，Acharya等［7］发现在 7~55MPa内喷管退移

速度与压强几乎呈线性增长的关系，Golovina［9］和
Libby等［10］研究了 C（s）与 H2O和 CO2化学反应的动力

学参数，Delaney等［11］、McDonald等［12］分析了燃气氧

化组分从核心主流区到喷管壁面扩散的影响，Vi⁃
gnoles等［13］和 Aspa等［14］在微米尺度和毫米尺度分析

了 C/C材料喉衬的退移模式，Lachaud等［15-16］建立了

C/C材料从微观到宏观的烧蚀模型，Vignoles等［17］从

材料角度提出了碳基材料的烧蚀观点，Liggett等［18］，

Zhang等［19］分析了燃气流动的三维影响，Thakre等［20］

采用欧拉-拉格朗日方法分析了粒子对喷管表面的

作用，Turchi等［21］采用数值方法研究了壁面辐射和粗

糙度对石墨喉衬热化学烧蚀性能的影响。

随着高机动性能战术导弹技术的发展，对高横

向过载下固体发动机的工作稳定性和安全性提出了

越来越高的要求［22］。高横向过载会引起发动机流场

中凝相粒子的局部聚集［23-24］，导致喷管喉衬烧蚀异常

增大，造成发动机内弹道曲线异常下降。然而，由于

几乎没有关于过载条件下喷管喉衬烧蚀性能的相关

实验研究，仍未掌握典型喉衬材料的抗过载烧蚀性

能水平，在高横向过载条件下喷管设计过程中难以

合理选择喉衬材料，严重制约了高横向过载条件下

喷管的结构设计；同时，由于无法精确预示高横向过

载下发动机工作压强、推力、工作时间等性能，并对

导弹的飞行过程控制产生了十分不利的影响。

为此，本文通过地面旋转模拟过载实验，开展了

典型喉衬材料抗过载烧蚀性能研究，描述了典型过

载条件下喉衬材料的宏观烧蚀形貌，分析了过载区

域和非过载区域喉部烧蚀情况，对比了无纬布针刺

C/C，轴编 C/C和 T705高强石墨的抗过载烧蚀性能，

以期对过载条件下喉衬材料的选择、喷管结构的精

细化设计、发动机内弹道性能的精确预示提供依据。

2 实验方法

2.1 实验系统

为了研究典型喉衬材料的抗过载烧蚀性能，设

计并建立了一套地面旋转模拟过载实验，见图 1［25］。
该系统利用质点绕定轴匀速旋转会产生向心加速度

的动力学理论，使实验发动机绕定轴旋转，将产生的

离心过载转换为特定的横向、轴向过载，模拟不同的

飞行过载条件。系统包括实验发动机、配重发动机、

旋转台和电机。在系统工作过程中，电机为系统提

供动力，通过控制电机转速，带动旋转台以固定的角

速度（ω）绕定轴旋转，实验发动机和配重发动机将绕

旋转台作匀速旋转运动。因此，通过控制实验发动

机和配重发动机与旋转台的倾斜角，可以模拟实验

发动机在特定的横向、轴向过载条件下工作。

实验发动机承受过载的计算方法为

a = ω2R 9.8 （1）
a t = a ⋅ cosα （2）
an = a ⋅ sinα （3）

式中 a是实验发动机的综合过载，a t 是轴向过

Fig. 1 Simulation system of rotating overload test
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载，an是横向过载，ω是旋转体的角速度，R是实验发

动机的旋转半径，α 是实验发动机与旋转台的倾

斜角。

2.2 实验发动机

在本文的研究中，使用一个小型固体发动机用

作实验发动机［26］，见图 2。实验发动机由燃烧室、点

火器和实验喷管组成，喷管包括收敛段、背壁、喷管

喉衬和扩张段，见图 3。收敛段、背壁和扩张段材料

分别为碳纤维、碳布缠绕和高硅氧绝热层。本文使

用 Al/AP/HTPB推进剂研究过载条件的影响，燃烧室

预估压强为 10MPa，通过计算化学平衡，影响热化学

烧蚀的主要化学组分和粒子浓度见表 1，燃气压强、

燃气温度和氧化铝质量浓度分别为 10MPa，3500K和

28.3%。

2.3 烧蚀材料

本文研究的喉衬材料包括无纬布针刺 C/C，轴编

C/C，石墨材料。无纬布针刺 C/C是与文献［27］相同

的材料，采用无纬布/炭纤维网胎叠层，接力针刺的方

法将网胎中的纤维垂直刺入无纬布，形成准三维结

构（也称 2.5维）纤维预制体，无纬布按 0°/90°/0°/90°
正交铺层，见图 4。轴编 C/C是与文献［28-29］相同的

C/C材料，增强体和基体分别是 T300碳纤维和煤焦油

沥青，碳棒直径是 1.5mm，碳棒之间的距离是 4mm，纤

维束编织成六角形，三个方向（X，Y，Z）以 120°角排

列，见图 5。石墨材料是 T705高强石墨，是一种高密

度、高强度、结构均匀、耐烧蚀性能较好的优质石墨

材料，可以认为是一种无预制体的各向同性结构，与

文献［30］使用的 T705石墨材料相同，见图 6。
3 结果和讨论

3.1 实验环境

为了有效对比典型过载条件下三种常用喉衬材

料的烧蚀性能，使用上述地面旋转模拟过载实验系

统进行了六组实验，除喉衬材料不同外，发动机结

构、推进剂参数等完全相同，燃烧室设计压强和工作

时间为 10.0MPa和 5.5s，实验前喷管喉衬主要结构尺

寸见图 7。表 2给出了不同喉衬材料的烧蚀实验条

件，1#，2#发动机喉衬材料为无纬布针刺 C/C，3#，4#
发动机喉衬材料为轴编 C/C，5#，6#发动机喉衬材料

为 T705高强石墨。由于发动机工作压强波动<10%，

工作时间波动<8.82%，对喉部烧蚀率的影响较小，故

本文忽略发动机工作压强和工作时间波动对试验结

果的影响。

Fig. 2 Schematic diagram of small solid rocket motor

Fig. 3 Schematic diagram of experimental nozzle

Table 1 Primary chemical compositions of SRM

combustion products in the combustion chamber

Species
H2O
CO2
OH
Al2O3

Mole concentration/（mol/kg）
3.45
0.32
0.14
2.77

Fig. 4 Structural diagram of the needled preform
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3.2 实验结果

图 8给出了三种喉衬材料喷管的实验后喉衬烧

蚀结果，可以看出，在非过载区域（图中红色区域以

外的喉衬），喷管喉衬型面近似圆形，表明喉衬烧蚀

较为均匀。然而，在过载区域（图中红色区域），喷管

喉衬均出现一条明显的沟槽。与非过载区域相比，

过载区域喉部烧蚀厚度显著增大，本文将该现象定

义为喉衬偏烧蚀。

3.3 抗过载烧蚀性能对比分析

表 3和图 9给出了喷管喉部烧蚀数据，其中 δn和

rn表示非过载区域喉部烧蚀厚度和喉部烧蚀率，δa和

ra表示过载区域喉部烧蚀厚度和喉部烧蚀率。在 20g
和 30g横向过载下，非过载区域无纬布针刺 C/C的喉

部烧蚀率为 0.069mm/s和 0.055mm/s，轴编 C/C的喉部

烧蚀率为 0.073mm/s和 0.084mm/s，高强石墨的喉部

烧蚀率为 0.056mm/s和 0.043mm/s；过载区域无纬布

针刺 C/C的喉部烧蚀率为 0.549mm/s和 0.595mm/s，轴
编 C/C的喉部烧蚀率为 0.379mm/s和 0.482mm/s，高强

石墨的喉部蚀率为 0.696mm/s和 0.883mm/s。与非过

载区域相比，过载区域三种材料喉衬的喉部烧蚀率

显著增大，无纬布针刺 C/C的喉部烧蚀率增大到 7.95
～10.82倍，轴编 C/C的喉部烧蚀率增大到 5.49～5.88
倍，高强石墨的喉部烧蚀率增大到 12.43～20.53倍。

此外，横向过载由 20g增加到 30g时，非过载区域三

种材料喉衬的喉部烧蚀率变化不大，过载区域三种

材料喉衬的喉部烧蚀率显著增大，无纬布针刺 C/C的

喉部烧蚀率增大了 8.38%，轴编 C/C的喉部烧蚀率增

大了 27.18%，高强石墨的喉部烧蚀率增大了 26.87%。

因此，针对文中的 Al/AP/HTPB推进剂和高横向

过载条件，三种喉衬材料的抗过载烧蚀性能差异显

著，轴编 C/C抗过载烧蚀性能最好，无纬布针刺 C/C
次之，高强石墨最弱。在高横向过载条件下喷管设

计过程中，建议优先选择抗过载烧蚀性能较好的轴

编 C/C材料作为喉衬材料，在保证固体发动机结构可

靠性的前提下，实现喷管结构的精细化设计，并为发

动机内弹道性能的精确预示奠定基础。

3.4 烧蚀现象初步分析

影响喉衬材料烧蚀的外部因素较多，主要包括

碳的升华、表面异相化学反应（热化学烧蚀）以及机

械侵蚀。针对文中的 Al/AP/HTPB推进剂和高横向过

载条件，喷管喉衬温度瞬间升高，碳的升华和表面异

Table 3 Ablation results of nozzle throat

SRM No.
1#
2#
3#
4#
5#
6#

δn/mm
0.348
0.285
0.388
0.458
0.301
0.243

δa/mm
2.772
3.088
2.134
2.690
3.744
4.980

rn/（mm/s）
0.069
0.055
0.073
0.084
0.056
0.043

ra/（mm/s）
0.549
0.595
0.379
0.482
0.696
0.883

Fig. 5 Structural diagram of in-plane C/C composite

Fig. 6 Structural diagram of T705 graphite

Fig. 7 Schematic diagram of small nozzle throat

Table 2 SRM experimental conditions for different throat

materials

SRM No.
1#
2#
3#
4#
5#
6#

Lateral
overload/g

20
30
20
30
20
30

Axial
overload/g

18
20
18
20
18
20

Pressure/MPa
10.98
10.60
9.89
10.11
10.16
9.77

Time/s
5.05
5.19
5.63
5.58
5.38
5.64
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相化学反应引起喉衬材料的质量损失，对喉衬的影

响总体上是沿着喉衬径向均布的，不会导致喉衬出

现如图 8所示的沟槽现象，故认为碳的升华和表面异

相化学反应不是引起喉衬偏烧蚀的原因。然而，燃

气中凝相粒子（Al2O3/Al）的运动具有随机性，发动机

工作过程中，横向过载会改变粒子运动轨迹，凝相粒

子将偏向过载方向运动并引起粒子的局部聚集［23-24］，

增加了过载区域粒子对喉衬材料的侵蚀，加剧过载

方向的机械侵蚀，该种烧蚀机制将会导致喉衬出现

如图 8所示的沟槽现象，故认为机械侵蚀的加剧是导

致喉部偏烧蚀的主要原因。

针对文中的三种材料，高强高密石墨是一种高

密度、高强度、结构均匀的石墨材料，在非过载区域

抗烧蚀性能较好，但是在过载区域，由于材料烧蚀方

向无纤维（预制体）抗粒子侵蚀，抗机械侵蚀能力较

弱；同理，无纬布针刺 C/C在材料烧蚀方向有碳纤维

抗粒子侵蚀，抗机械侵蚀能力增强，轴编 C/C在材料

烧蚀方向有更多的碳纤维抗粒子侵蚀，抗机械侵蚀

能力更强。因此，在过载区域同等粒子侵蚀的条件

下，烧蚀材料预制体性能决定了其抗过载烧蚀性能

的强弱，故本文三种喉衬材料的抗过载烧蚀能力为：

轴编 C/C>无纬布针刺 C/C>高强石墨。

4 结 论

本文将小型固体发动机用作实验发动机，通过

地面旋转模拟过载实验，开展了三种典型喉衬材料

抗过载烧蚀性能研究，针对文中的发动机结构和过

载条件，得到主要结论如下：

（1）在高横向过载条件下，喷管喉衬会出现偏烧

蚀现象，即过载区域喉部烧蚀厚度明显大于非过载

区域，且这种趋势随着横向过载的增大而愈发显著。

（2）与非过载区域相比，过载区域喉部烧蚀率显

著增大，且过载区域喉部烧蚀率随着横向过载的增

加而显著增大，20g横向过载下无纬布针刺 C/C、轴编

C/C和高强石墨的喉部烧蚀率分别增大到 7.95倍、

5.49倍和 12.43倍，30g横向过载下已增大到 10.82
倍、5.88倍和 20.53倍。

（3）针对文中的高横向过载条件和三种喉衬材

Fig. 9 Comparison of nozzle throat erosion rate between

overload and non-overload region

Fig. 8 Typical post-test results of nozzle ablation under overload conditions
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料，轴编 C/C材料抗过载烧蚀能力最强，无纬布针刺

C/C材料抗过载烧蚀能力次之，T705高强石墨材料抗

过载烧蚀能力最弱。在高横向过载条件下喷管设计

过程中，建议优先选择抗过载烧蚀性能较好的轴编

C/C材料作为喉衬材料，在保证固体发动机结构可靠

性的前提下，实现喷管结构的精细化设计，并为发动

机内弹道性能的精确预示奠定基础。
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