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摘　要：改进了美国Ｎａｎｍａｃ公司的自更新快速响应热电偶，并将改进后的热电偶用于测量固体火箭发动机

喷管喉衬内壁面上的瞬态温度和热流密度．测量是在一小型试验发动机上进行的，其喷管喉径为１８ｍｍ．分

别采用黑火药、双基推进剂和复合推进剂进行了点火试验，试验结果表明本文的测量方法是可行的．
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０　引　言

喷管内的传热特性对于固体火箭发动机的设

计是不可缺少的基本参数，同时也是研究喷管内
的气固两相流体动力学特性和材料烧蚀特性的重

要基础．但是目前，至少在国内工程界和学术界，
在计算喷管内高温燃气与壁面间的对流换热系数

时，仍然采用著名的Ｂａｒｔｚ公式［１］，该公式是Ｂａｒｔｚ
等人于２０世纪５０年代末、６０年代初提出的．尽管

Ｂａｒｔｚ公式中考虑了气固两相流影响，但是Ｂａｒｔｚ
等人在发展该式时，采用的实验火箭发动机是燃
烧氧气和液态甲醇，其燃烧产物是纯气相的，与固
体火箭发动机喷管内的两相流相差很大．因此，进
一步深入研究喷管内的气固两相流与壁面之间的

换热特性是很有必要的．
测量喷管内壁面的瞬态热流对于研究喷管内

的传热、烧蚀和热结构具有重要意义，但迄今为止
这方面的公开实验研究报导极少．２０世纪８０年代
初到９０年代初，国内仅有几篇关于喷管内壁面和
热防护材料内部瞬态温度测量的报道［２－７］，最近杨
飒也开展了这类测量［８］，但均未得到瞬态热流；在
国外，美国Ｎａｎｍａｃ公司的研究人员测量了“小猎
犬”助推发动机喷管（该喷管为整体钢结构）内壁
面的瞬态温度，并由此计算出内壁面上的瞬态热
流［９］；文献［１０］进一步介绍了Ｎａｎｍａｃ公司的自更
新热电偶的特性，但未给出瞬态热流．
本文的目的，主要是探索测量固体火箭发动

机喷管内瞬态热流的新方法．

１　测量方法

１．１　试验发动机
实验是在一小型实验室用固体火箭发动机上

进行的，该发动机的壳体是碳钢，在其内壁面敷设
有热防护材料．实验发动机的喉衬材料为金属钽，
采用钽的原因主要是它具有良好的耐高温性能

（其熔化温度为２　９９６℃），同时也具有良好的韧
性．
１．２　测量装置
无论采用何种侵入式探头测量物体的温度，

所测得的温度实际上是探头自身的温度，而不是
被测物体的温度，这就要求探头材料的热物性应
尽可能接近被测物体的热物性，否则探头就会严
重干扰被测物体内的温度场，导致较大的测量误
差．
在本文的实验中，采用了美国 Ｎａｎｍａｃ公司

的Ｅ系列侵蚀型快速响应热电偶，这种热电偶是
该公司独创的一种具有自我更新功能的热电偶，
其突出优点是抗磨损性：随着被测壁面由于侵蚀
作用而磨损，探头本身也会被磨损，但它还是能连
续测量表面温度，即使探头被磨损到只剩０．３７５
英吋仍可正常工作［１０］；此外还具有其它优点：一是
具有极好的快速响应性能，响应时间可达微秒级，
二是测温范围很高，可达２　３００℃．因此该系列热
电偶特别适合于炮管、喷管、内燃机活塞等构件内
的温度测量．
但是该公司在中国市场上的市售侵蚀型热电
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偶并不适合于精确测量喷管内的瞬态热流，因为
要想测得喉部的瞬态热流，通常需要选用金属材
料做喉衬，但是这些侵蚀型热电偶探头内的填充
材料均是陶瓷，与金属材料的热物性相差太大．因
此我们对其做了改进设计，然后将设计返回到

Ｎａｎｍａｃ公司美国总部定制加工．主要的改进是：
将该公司的市售侵蚀型热电偶内的陶瓷填充材料

改换为金属钽．这样侵蚀型热电偶材料与喉衬材
料完全一样，因此可以最大限度地降低热电偶对
喉衬内温度场的干扰．本文采用的侵蚀型热电偶
外径为０．２５英吋（６．３５ｍｍ），其内部的测温敏感
元件为钨铼系热电偶．
图１示出了侵蚀型热电偶在喉衬中的安装示

意图，钽喉衬的喉部有一个约１０ｍｍ长的圆柱段，
在该圆柱段中间，沿径向钻有一个小孔，侵蚀型热
电偶安装在该小孔中，其测温端面与喉衬内壁面
齐平，以避免对燃气流的干扰．在点火试验过程，
也同时测量了燃烧室的压强，压强传感器安装在
燃烧室尾部，靠近喷管收敛段入口截面．

图１　侵蚀型热电偶安装示意图

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｕｎｔｉｎｇ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｓｅｌｆ－ｒｅｎｅｗｉｎｇ　ｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅ

１．３　热电偶的标定
本文 所 用 的 侵 蚀 型 热 电 偶 的 基 本 型 是

Ｎａｎｍａｃ公司非常成熟的市售产品，其内部的感温
元件为标准钨铼热电偶，该公司已对这些产品进
行过严格的标定和性能校验．本文的改进主要是
基于传热学理论更换了其中的内衬材料，并未改
变感温元件和其它任何结构，购买产品时该公司
即提供其特性，因此无需再重复标定．
１．４　瞬态热流的确定
由于侵蚀型热电偶材料与喉衬材料完全一

样，为简单起见，假设喉衬内的传热是一维的，这
样，在测得了喉衬内壁面的温度，并且已知喷管喉
部外壁面的边界条件后，就可根据一维导热方程，
通过数值方法计算出喷管内的温度分布，由此进
一步得到喉衬内表面处的瞬态热流．由于发动机
工作过程中喉衬的温度变化范围较大，因此应考

　

虑喷管材料的热物性随温度的变化．由于温度对
钽的密度的影响比对导热系数和比热容的影响小

得多，为简单起见，忽略密度随温度的变化，这样
导热方程可写为：

ρｃｐ（Ｔ）
Ｔ
τ＝

１
ｒ

ｒ
［ｋ（Ｔ）ｒＴｒ

］ （１）

式（１）中Ｔ为喷管喉衬内的温度，τ为时间，ρ、

ｃｐ 和ｋ分别为喉衬材料的密度、比热容和导热系
数，后两个参数均是温度的函数．
上述方程是变系数抛物型方程中的一种，对

于变系数抛物型方程，虽然已有众多的教材和期
刊文献给出了各种数值解法，但往往是考虑系数
只随空间坐标变化；也有一些文献提出了求解热
物性随温度变化的导热方程的数值解法，但这些
方法往往并不严格遵循热力学第一定律．本文基
于热力学第一定律，推导了更严格的差分解法，但
由于较繁琐，将另文介绍．
由于上述侵蚀型热电偶具有快速响应性能，

为减少推进剂消耗和热电偶侵蚀，实验发动机的
工作时间设计为５ｓ左右．数值计算表明，此时喷
管外表面的边界条件（分别假定外表面为环境温
度、绝热、自然对流）对喉衬内表面的瞬态热流的
计算影响很小，因此，在本文的实验中，没有测量
喷管外表面的温度，在数值计算中按绝热边界条
件处理．

２　实验结果

２．１　点火药试验
为测试侵蚀型热电偶的响应性能，同时也为

了研究点火装置的点火特性，首先采用点火药（黑
火药）进行两发试验，实验时发动机内仅仅装入黑
火药，不装任何推进剂，但是，用软绝热材料卷成
圆柱状，作为模拟推进剂药柱，装入实验发动机内
头部位置．试验中使用的计算机数据采集系统为
美国Ｎｉｃｏｌｅｔ　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ公司生产的Ｖｉｓｉｏｎ采集
系统．实验过程时，燃烧室压强和喷管喉部内壁面
瞬态温度的采样频率均为５　０００Ｈｚ．共进行了两
次黑火药试验，第一次试验中使用了２０ｇ黑火药，
第二发则使用了３６ｇ，两次试验中点火药均固定
在模拟药柱靠近喷管一侧．
图２示出了３６ｇ黑火药实验的实测结果，图

中ｐｃ为燃烧室压强，Ｔｓ为侵蚀型热电偶测得的喷
管喉部内壁面瞬态温度；图３则示出了由内壁面
瞬态温度计算得到的喷管喉部的瞬态热流密度

（为清晰起见只示出了０．５ｓ时间段内的情况）．
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图２　黑火药试验中燃烧室压强和喉部内壁面温度

Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｔ　ｉｎｎｅｒ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｔｈｒｏａｔ　ｉｎｓｅｒｔ

ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｉｎｓｉｄｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ｂｌａｃｋ　ｐｏｗｄｅｒ

图３　黑火药试验中喷管喉部的瞬态热流密度

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ａｔ　ｉｎｎｅｒ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ

ｔｈｒｏａｔ　ｉｎｓｅｒｔ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ｂｌａｃｋ　ｐｏｗｄｅｒ

２．２　双基推进剂试验
在准备双基推进剂试验的过程中，意外地发

现，侵蚀型热电偶突然失效，后与美国 Ｎａｎｍａｃ公
司中国代理处联系，对热电偶进行了打磨处理，使
其基本恢复，但未能达到出厂时的最佳状态．这主
要是由于黑火药试验后，双基推进剂试验的准备
工作耗时近１年，期间侵蚀型热电偶在反反复复
的转移、储存、安装及调试过程中受到损害所致．
双基推进剂试验共试验了一发，试验中使用

的 计 算 机 数 据 采 集 系 统 为 美 国 Ｎａｔｉｏｎａｌ
Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓ公司生产的 ＮＩ　ＰＸＩ　１０５２型采集系
统，其性能比前面采用的Ｖｉｓｉｏｎ系统好得多，试验
过程中燃烧室压强和瞬态温度信号的采样频率均

为２　０００Ｈｚ．
图４示出了实测的燃烧室压强以及瞬态热流

探头测得的喷管喉部内壁面瞬态温度；图５示出
了由此计算得到的喷管喉部的瞬态热流密度．实
验中数据采集系统先开始工作，约１０ｓ后发出点
火信号．因此图４和图５中的时间不是从发出点
火信号算起的时间．
在图４中，在装药即将烧完时（约２．５ｓ时），

喷管喉部内壁面温度达到最大值，约１　０４０℃．在
图５中可以看到：喷管喉部的瞬态热流密度最大
达到了１４ＭＷ／ｍ２ 以上，而在时间约为１．４ｓ时，

燃烧室压强达到了最大值，但喷管喉部的瞬态热
流密度却出现了一个短暂的快速下降，这显然是
不可能的，这说明侵蚀型热电偶出现了短暂的异
常，但很快恢复了正常．

图４　双基推进剂试验中燃烧室压强和喉部内壁面温度

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ｄｏｕｂｌｅ－ｂａｓｅ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

图５　双基推进剂试验中喷管喉部的瞬态热流密度

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ

ｄｏｕｂｌｅ－ｂａｓｅ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

图６示出了喷管喉部内壁面温度的变化速
率，图中Δτ为时间间隔，ΔＴｓ 为Δτ内喉部内壁面
温度的变化量，计算时取Δτ＝０．１５ｓ（由于噪声和
测量误差的影响，Δτ取得过小时，则计算结果的振
荡较大）．可以看到：喉部内壁面温度的升温速率
最高达２　０００℃／ｓ以上．而当装药烧完后，降温速
率最快达到了１　０００℃／ｓ．

图６　双基推进剂试验中喉部内壁面瞬态温度的变化速率

Ｆｉｇ．６　Ｒａｔｅ　ｏｆ　ｖａｒｉａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｕｒｉｎｇ

　　ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ｄｏｕｂｌｅ－ｂａｓｅ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

２．３　复合推进剂试验
在复合推进剂试验前的调试过程中，再次发
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现瞬态热流探头不是完全正常，因此再次进行了
打磨处理．复合推进剂试验共试验了一发，由于事
先无法预知喉部内表面的瞬态温度，为确保喉部
内表面瞬态温度不超过钨 铼 热 电 偶 的 量 程

２　３００℃，复合推进剂是专门特制的，其中铝粉含
量只有３％．试验中使用的计算机数据采集系统仍
为ＮＩ　ＰＸＩ　１０５２型采集系统．
图７示出了实测的燃烧室压强以及瞬态热流

探头测得的喷管喉部内壁面瞬态温度；图８示出
了由此计算得到的喷管喉部的瞬态热流密度．在
图７和图８中可以看到：在发动机点火启动后最
初的约１ｓ内，瞬态热流探头工作基本正常，测得
的喷管喉部内壁面温度最大值达１　１００℃，喉部的
最大热流密度约为１３．５ＭＷ／ｍ２，但随后探头工
作性能很快恶化，测得的瞬态热流密度甚至降到
负值（在时间为５ｓ时），显然此时探头已经失效．

图７　复合推进剂试验中燃烧室压强和喉部内壁面温度

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

图８　复合推进剂试验中喷管喉部的瞬态热流密度

Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ｄｕｒｉｎｇ　ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ

　　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

图９示出了喷管喉部内壁面温度的变化速
率，计算时仍取Δτ＝０．１５ｓ．可以看到：在约２．５ｓ
左右，喉部内壁面温度的升温速率最高也达

　　　

２　０００℃／ｓ，但随后由于热电偶失效，所得到的数
据已没有意义．

图９　复合推进剂试验中喉部内壁面温度的变化速率

Ｆｉｇ．９　Ｒａｔｅ　ｏｆ　ｖａｒｉａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｄｕｒｉｎｇ
ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

３　与其他学者实验结果的比较

在固体火箭发动机工作过程中，喷管内极端
严酷的环境条件给实验测量带来极大困难，传感
器在喷管内必须能经受住高速气流的冲刷和烧

蚀、热冲击、喷管的振动和较长时间的高温，同时
传感器的实体尺寸还应足够小，以免削弱喷管的
结构强度．由于这些原因，在国内外公开的文献
中，即使是采用稳态方法测量固体火箭发动机喷
管内的换热特性的报导也非常有限，而关于喷管
内瞬态传热特性的实验测量更是极少见，就本文
作者所知，仅有两例报导［９－１０］，且均是美国Ｎａｎｍａｃ
公司开展的．
文献［９］中测量了“小猎犬”助推发动机喷管

（该喷管为整体钢结构）内壁面的瞬态温度，并由
此计算出内壁面上的瞬态热流密度（计算时取时
间步长为０．２ｓ），图１０是由文献［９］表１中的数据
绘制的喷管喉部的瞬态表面温度和瞬态热流密

度．可以看到：瞬态温度最高达１　２００℃，本文图４
和图７中均达到１　１００℃左右，比较接近，尽管两
者的喷管材质不同；而图１０中瞬态热流密度在

０．２ｓ时达到最大值２０ＭＷ／ｍ２，本文图５和图８
中瞬态热流密度最大均达１４ＭＷ／ｍ２ 左右，两者
在数量级上是一致的．但图１０中瞬态热流密度达
到最大值后就急剧下降，没有平台段，而温度却继
续上升，这与本文图４和图５中的情况差别很大，
由于文献［９］没有给出燃烧室压强曲线，因此无法
将这一结果与本文的结果进行详细的对比．
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图１０　小猎犬助推发动机喷管内壁面的瞬态

　温度和热流密度［９］

Ｆｉｇ．１０　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ａｎｄ　ｈｅａｔ　ｆｌｕｘ　ａｔ　ｉｎｎｅｒ

　　　　ｓｕｒｆａｃｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ｏｆ　ａ　ｔｅｒｒｉｅｒ　ｂｏｏｓｔｅｒ

４　结　语

本文的目的，主要是探索测量固体火箭发动
机喷管内瞬态热流的新方法，检验测量探头的耐
高温性能．从上述实验结果，并结合文献［９－１０］中
结果，可以推论：本文采用钽喉衬和钽填充料的改
进方案是可行的，完全可以应用于小型发动机的
测量，并且可以测量喷管内任何位置处的瞬态热
流密度，这对于深入研究火箭发动机喷管内的传
热特性具有重要意义．
由图４和图７可以看出：喉部最大温度仅为

１　１００℃左 右，远 远 低 于 钨 铼 热 电 偶 的 量 程

２　３００℃，考虑到：第一，钨铼热电偶在还原性气氛
中短时间内可测量到３　０００℃，同时钽的熔化温度
也几乎达３　０００℃；第二，自更新热电偶具有快速
响应能力，因此本文采用低铝粉含量复合推进剂
的措施显得过于保守，在以后的试验中完全可以
采用真实的复合固体推进剂，同时将发动机的工

作时间设计为５～１０ｓ就足够了．
此外，本探头的响应时间可达到１０微秒量

级，还可用于测量固体火箭发动机点火启动过程
中燃气流对喷管结构的热冲击，这也有助于进一
步研究喷管的热结构和烧蚀特性．
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