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EPDM 绝热层的热化学烧蚀机理
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文摇 摘摇 介绍了固体火箭冲压发动机 EPDM 绝热层的烧蚀过程及模型,在忽略粒子侵蚀和机械剥蚀的基

础上,分析了 EPDM 炭化层表面的主要热化学烧蚀反应及烧蚀产物的确定方法,提出了炭化层烧蚀率的粗略

预示方法,对 EPDM 绝热层的热化学烧蚀机理进行了初步探索。
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Thermochemical Ablation Mechanism of EPDM Insulator
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Abstract摇 The EPDM insulator爷s ablating processes and some models for the solid ducted rocket motor are intro鄄
duced simply and the main thermochemistry reactions on the insulator爷s surface and ablation products are analyzed based
on the omitting of particle collision and mechanical impact. Approximating prediction of charring layer ablating was presen鄄
ted and the preliminary exploring of the thermochemical ablation mechanism of EPDM insulator was conducted.
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0摇 引言

固体火箭冲压发动机工作时,补燃室温度可达到

3 400益,其烧蚀环境比一般火箭发动机的烧蚀环境更

为恶劣,采用性能优异的炭化型绝热材料是目前各国

普遍采用的一种方法。 EPDM 橡胶因其密度在所有橡

胶中是最低的,而且热分解温度高、热分解吸热大、耐
热氧老化性能好,充填系数大,与多种推进剂及壳体复

合材料均有良好的相容性,目前在固体火箭冲压发动

机中应用广泛。 目前关于 EPDM 绝热层烧蚀机理的资

料很少,系统介绍其热化学烧蚀机理的资料尚未见报

道。 本文主要介绍 EPDM 绝热层的烧蚀机理。
1摇 EPDM 绝热层的烧蚀过程及模型

1. 1摇 烧蚀过程

根据烧蚀作用机理的不同,绝热材料烧蚀大致可

以分为热化学烧蚀、粒子侵蚀和机械剥蚀三种。 EP鄄
DM 绝热层的烧蚀过程可分为三个阶段[1]。

第一阶段:升温阶段,从发动机开始工作到材料

温度达到分解温度为止,时间约为零点几秒。 这期间

由于绝热层温度小于材料的热解温度,材料表面与燃

气流中的氧发生化学反应,由于与燃气的接触面积很

小,且燃气流速较高,因此这种反应可以忽略。

第二个阶段:分解阶段,为 600 -1 200 K。 分解

反应是个吸热的过程,生成大量的气体,它们在衬层

内压的作用下,由分解区经过多孔炭化层向内壁面上

的燃气附面层喷射,使壁面得到冷却,同时也降低了

换热系数。
第三阶段:烧蚀阶段,为 1 200-3 600 K。 在这个

过程中,炭化层与燃气中的氧化性成分和空气中的氧

气和氮气发生化学反应,同时会受到高速气流的冲刷

作用,因此炭化层被大量消耗,产生烧蚀。 由于金属

粒子能够增加比冲,提高发动机性能,贫氧推进剂普

遍加入含有一定量的金属粒子(含量可高达 40% ),
因此在上述三个阶段中还伴有金属粒子对炭化层表

面的撞击即粒子的侵蚀作用。
1. 2摇 烧蚀模型

关于绝热层的烧蚀模型主要有以下几种。
二层烧蚀模型[2-3]:烧蚀模型分为炭化层和原始

材料层。
三层烧蚀模型[4-5]:烧蚀模型分为表面炭化层、

热解层和基体层。
四层烧蚀模型:烧蚀模型分为炭化层、热解层、原

始材料层和隔热层。
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二层模型相当于将三层模型中的热解层简化为

一个热解面,而四层模型相当于在三层模型的基础上

加一个隔热层,由此可见,二层烧蚀模型和四层烧蚀

模型都是以三层烧蚀模型为基础建立起来的。 国内

外采用较多的是三层模型,本文 EPDM 绝热层烧蚀

也采用三层模型,烧蚀后的结构如图 1 所示。

图 1摇 EPDM 烧蚀后的电镜扫描图

Fig. 1摇 SEM photo of EPDM structure after ablation
2摇 EPDM 绝热层热化学烧蚀反应及产物确定方法

2. 1摇 绝热层表面发生的主要化学反应

EPDM 绝热层表面的化学反应非常复杂,要完全

考虑所有化学反应几乎是不可能的。 本文只是初步

研究 EPDM 绝热层热化学烧蚀机理,一次燃气由某

含硼贫氧推进剂产生,EPDM 绝热层位于补燃室头部

以后至尾部、湍流充分发展的位置。 为便于分析,作
出如下假设:

(1)补燃室头部以后不存在涡旋,一次燃气流是

平行流过壁面的;
(2)一次燃气流与进气道的空气掺混燃烧充分,

这意味着含量较少的 OH、H 等原子基团在富氧环境

下已被空气氧化,不再通过附面层与炭化层的碳反

应;
(3)炭化层表面成分只有碳,忽略绝热层热解气

体同炭化层表面的碳发生的反应;
(4)不考虑粒子侵蚀和机械剥蚀对炭化层烧蚀

的影响。
根据文献[6-7]确定的一次燃气的主要成分(没

有 OH 基团,所以没有反应 寅2C+2OH 2CO+H2),
考虑燃气中含量较大成分,忽略含量较少成分,分析

得出 EPDM 绝热层表面可能发生的主要化学反应大

概有如下 7 种:
2C+O 寅2 2CO (1)
2C+N 寅2 2CN (2)
C+N 寅2 CN2 (3)

4C+N 寅2 2C2N (4)
C+CO 寅2 2CO (5)

C+H2 寅O CO+H2 (6)
2C+H 寅2 C2H2 (7)

文献[8-9]还研究了碳的升华,即 i(C 寅) C i

(g) ( i =2,3,5,7)对炭化层烧蚀的影响,由于在补燃

室壁面 3 600 K 以上的高温中碳的升华产物量非常

少,本文将其忽略。

图 2摇 EPDM 绝热层表面化学反应物示意图

Fig. 2摇 Chemical reactants on EPDM insulator surface
2. 2摇 绝热层表面烧蚀产物的确定方法

化学平衡法是确定一个复杂体系的最终产物的

最常用的方法,但对于化学平衡,必须有一个合适的

平衡判据。 最小吉布斯自由能法是目前计算烧蚀产

物最常用的判据,判别式如下:
驻rGm = 驻rGm

专 + RTlnJp

式中,驻rGm 是温度 T 下的摩尔反应吉布斯函数,驻rGm
专 =RTlnK专 是温度 T 下的标准摩尔反应吉布斯函数,
K专 是标准平衡常数,Jp 是压力商,对于反应 aA+bB =
yY+zZ 来说,
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再利用质量守恒方程移
n

i=1
AkiNi =Bk,[其中 Aki是为

第 i 种物质分子式中的第 k 种元素下标值;Ni 为第 i 种
物质摩尔数;Bk 为系统中第 k 种元素的固定的摩尔数

(取决于初始条件);n 为物质的种类数量]和补燃室壁

面附面层化学平衡时的温度 T、压力 p 等初始条件,将
体系中所有化学反应的平衡常数方程与所有的元素质

量守恒方程进行联立,方程组即可封闭。 经代数变换

求解,即可得到热化学烧蚀态下的气态产物,其求解流

程如图 3 所示,具体方法参见文献[10]。

图 3摇 热化学烧蚀产物的计算流程图

Fig. 3摇 Calculation process of thermochemical ablative products
3摇 EPDM 绝热层烧蚀率预示公式

将上述化学反应中的气相反应物用 i = 1,2,
…7(不同反应中的 N2 视为不同物质),由阿累尼乌
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斯公式可知,气相反应物的消耗率 棕i 为

棕i = Ai
Mgw

Mi
pCYiwexp -

E i

RT
æ
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ö
ø
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w

其中: Mgw = 1

移
7

i = 1

Yiw

Mi

式中,Ai 为第 i 种组分的指前因子; Mgw为气体反应

物的平均相对分子质量; Mi 为第 i 种气体反应物的

相对分子质量; pC 为燃烧室压力; Yiw为第 i 种反应

物的质量; E i 为第 i 种组分化学反应的活化能; Tw

为体系反应温度。
由此可求出炭化层中碳的消耗率

棕C = MC·移
7

i = 1

ni棕i

miMi

式中,MC 为碳的相对分子质量; ni 为第 i 个反应中 C
的比例系数; mi 为第 i 个反应中气相反应物的比例

系数。
从而炭化层表面的烧蚀退移率 rc 为

rc =
棕C

籽CS
式中, 籽C 为炭化层密度; S 为炭化层表面积。
4摇 结语

EPDM 绝热层抗空气氧化与抗气流冲刷能力的

强弱直接关系到固体火箭冲压发动机工作的成败,研

究富氧环境下 EPDM 绝热层的热化学烧蚀机理在固

体火箭冲压发动机的研制与设计中均占有重要地位。
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