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固体火箭发动机

喷管喉衬应力场的有限元法计算

北京航 空袱 夭 气学 孙菊芳

摘 要

本文对固体火箭发动机复合结构喷管石 墨喉衬在燃气压 力和变温载荷作用下 的二 维应力场
2

采用有限元法进行了分析
、

计算
。

提供了该方法的力学模型与基本方法和算例
。

计算中考虑 了材料

的方向性
。

为了节约计算机内存
2

整体结构刚度矩阵 区二采用了变带宽压缩存贮法
。

为了验证理论

计算结果的准确性
,

还与实验结果进行了对比
2

两者基本符合
。

一
、

别 舀

固体 火箭发动机喷管在发动机工作过程中
,

要承受高温
,

高压
,

高速燃气流的冲刷作用
,

作条件非常恶劣
。

喷管是发动机的重要组成部分
,

复合结构喷管的喉衬则是喷管的关键零

件
。

喉衬的设计
、

工作的可靠性 问题
2

直接影响发动机的性能与工作的可靠性
。

而评价发动机

结构设计的可靠性
,

主要依据是对其力学性能的评估
。

为了分析复合结构喷管喉衬在发动机工

作过程中的力学特性
,

必须具备完善的理论模型
、

有效的计算方法
、

可靠地实验方法以 及先

进的测试技术
。

建立和完善喷管力学特性的预示理论
,

掌握喉衬二维应力场理论预示的有效方法和可靠

地实验分析方法
,

考查喉衬应力场的分布规律
,

是有效地设计和研制固体火箭发动机所必须

解决的课题
。

因此
,

开展喉衬应力场的理论预示和实验研究工作
,

有重要实际意义
。

二
、

理论分析与模化

喉衬 为几何轴对称结构
,

材料为 6 7
一

 石墨
,

如图 �所示
。

喉衬的应力场主要是由温度梯度产生的变温载荷和燃

气压力载荷而引起的
。

温度场和 内压可视为轴对称
,

约束条

件也可以视为轴对称
。

这样
,

实际上的三维问题就变成了只

与坐标
艺

8轴向 9
、 :

8径向9 有关的二维 问题
。

喉衬的应力

场只是
; 、 < 和时间 =的函数

。

由于 6 7
一

 石墨属横观同性材料
,

其热物性参数沿轴向

簇簇辫誉誉
图 � 67

>

 石 墨喉衬

和径向有较大的差别
2

为了使理论预估更接近实际情况
,

本计算中考虑了材料的方向性
。

为了

便于分析
,

作如下假设

本文寸 �  ! ! 年 �5 月收到
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作用在喉衬上的载荷只有变温和内压载荷
,

且为轴对称的
。

?
2

边界条件的处理
<

喉衬的前
、

后端面 − , ,

≅’Α 视为自由边界
Β 外边界被高硅氧玻璃钢绝

热层环绕
,

此绝热层粘接在 � Χ “

钢壳体上
,

而壳体的弹性模量较石墨高数十倍
,

所以
,

计算中

把 几视为固定边界
Β 内边界 −2 受燃气压力作用 8参见图 ) 9

。

∀
2

材料的热物性参数
< < 和 阅 轴方向上的弹性模量 乙

,

尽
,

留松比 沁
,

踌
,

线膨胀系数
( < , ( , , <

轴上的剪切模量都取为常数
。

三
、

基本方程

喷管喉衬应力场的预示按准静态处理
。

喉衬应力场的计算是在喷

管流场
、

温度场计算仁’
,

’∃的基础上进行的
。

为了节省数据准备和处理方

面的工作
,

本文将喷管流场
、

喉衬温度场和应力场的计算联合起来一

体化考虑
。

用有限元法进行喉衬应力场的理论预示
。

考虑到喉衬几何形状不太复杂
,

故采用三角形三节点单元
。

由于喉

衬是轴对称迥转体
,

故子午面上的三角形单元实际上为三棱圆环单元
,

如图 ?所示
。

图? 计算模型

单元
。

中任意一点的位移列阵 Δ∗Ε 与节点位移列阵 Δ引
‘

的关系式〔∀〕为

Δ∗ 9 一 〔
二 <
〕

,
一 〔4 〕Δ‘Ε

,

式中
, ‘

为轴向位移
, 。

为径向位移
。

〔万〕为形函数矩阵
,

〔月 为二阶单位矩阵
,

块形式

〔
?
Φ〕二 〔�

?
Φ

2

Γ入 ≅八
2

二
2

4
2

二 8? 月、一
‘

8(
2

Η 心
2 <

Η
,

2
< 9 8。

2

,
2

, ≅‘9

」为三角形单元的面积
,

其表达式 为

8� 9

可 以写成分

、2少、
、
产Ι口∃组

口

‘‘子 ,

Δϑ 万
、。·Κ ,

一
口厂

·少

)一?
一一

∃

其中
, (

一 毛 , 。
一

<
产

, ,

Λ,

轴对称问题的单元应变列阵二’
、

‘〕为

8
。
Ε
‘

ϑ

式中
,

〔川 称作几何矩阵或应变矩阵
,

; 2 − 2 Μ

二
Β ,
一

, 2 , , 2

二 ; ,
一

; ,

8
、,
少

, , Ν 9

〔Ο〕Δ∃ Ε
’

ϑ 〔Ο
2

Ο ,刀一
〕Δ∃ Ε

’

其子阵表达式为
<

8Χ 9

Π

9
丁< ,

#
,

。 9 ,一 、。
2

Η 。二 Η
。、·9 Θ

·
8
乙,

,
, #了。

9

5 2
∃

卜口Ρ

止扣
一一召

由于本计算中网格划分的较细
,

单元尺寸较小
,

所以单元
。 中任意一点的坐标可以用单元

形心坐标近似地替代
,

即
<

<

、 牙> 8; 2

Η
< ,

Η ‘9Θ ∀
2

− 、 于ϑ 8
− ,

十
< ,

十 、 9Θ ∀

把 由变温引起的应变当作初应变
。。 ,

并设 Σ’ 为一个单元中的平均温升
,

则

Σ’ 一 冬8Σ
<

Η <
,

Η < 2 9 一 <
。

∃

式中
,

Σ
2 ,

Σ ,
,

Σ 2

为三角形单元节点的温度
2

如图 ? 所示
。

Σ
。

为初温
。

则

Δ
￡
。

Ε
’

ϑ 了”〔(
‘ “

,

( , 。
〕

Σ

应力与应变关系的表达式
泛∀ ,

8Τ 9
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Δ口 Ε
2

ϑ 〔
。 二 口 , ( , Σ , 〕

−
一 〔Ω〕8 Δ

。
Ε

2

一 左‘ Ε
,

9

其表达式
〔们为

8# 9

式中
,

弹性矩阵 〔切 只与材料的性质有关
,

∗ Ω Ξ

〔。〕一孕
刀Χ

8! 9

55口ΩΩΩ

式中
,

Ω Β
ϑ )一衅

,

Ω Ψ
ϑ

< ? 8 )一
。?

对 9
,

Ω ?

又寸

称

Ω ∀
ϑ 几?产

Α

Ν ≅Ω 、

8� Η 踌 9
,

Ω Β
一 。?

8阵十
< ?

成9

Ω .
ϑ 8) Η 踌 9 8 �一 阵一 ? 5 ?

对9
, ∃‘,

一 Ζ
<

Θ [
< , Ν Ψ

一 [, Θ [
<

根据虚功原理
,

推导出喉衬结构的有限元基本方程式
〔∀ 〕为

Δ/ Ε 十 〔Π〕8Σ Ε 一 〔6 〕Δ占Ε

、刃Ξ)∴
其中结构刚度矩 阵 〔万〕 二

结构位移列阵 Δ司 一 〔氏

节点总数
。

)2 单元刚度矩阵

〔6 〕
· ,

结构载荷列阵 8州 一 刃 Δ] Ε
·

系数矩阵 〔Π 〕

⋯⋯ ‘
2

〕
了 ,

, 为喉衬结构离散的单元总数
,

8 9

一 刃 〔Π 〕<
Ξ 一 )

刀
为喉衬结构离散的

单元刚度矩阵由九个 ? 丫 ?阶子阵组成
〔∀〕 ,

将子阵写成统一的格式为 〔6 刁签
, < ,

其表达式

[
,

矛 ∗Ω
≅乙泊

‘

十
。 」Ω < Π

,

Π
,

Ω ∀Λ
,

8Π
<

Η ∗
<

9 十
< 2 Ω < Π力

<

9
Υ人 一 」

−

>
二, Ξ , 二Ξ

� �
? 」Ω7 ΥΩ∀ Λ

,

8Κ
,

十 ∗
2

9 十 。 ,

丛Λ, Κ
<

Ω Ψ
8Π2 Κ

‘

十 ∗2 ∗
‘

9 Η Ω .
8∗, 已 Η ∗刀

,

9 十 。 ,

Ω7 Λ力
<

」8’

一小 2 9

8 �5 9

?
2

单元系数矩阵

〔Π 〕
,

> 〔Π
2

Π Γ

8� � 9

〔Κ
2

〕一 李Δ
Υ, . Υ

8⊥ 二

Ω
2

十 Ψ ( ,

Ω , 9Λ
<

〔(
<

Ω ∀
十

( ,

8Ω <
十 Ω Β

9〕8Π
2

十 ∗
2

9

ΠΞ 〕
了

8一 ,
2 。 〕

∀
2

单元载荷列阵

Δ/Ε 一 〔/2 尸尹
。
〕
了

假设燃气作用在边界单元的 ” 边界上的压力

为非均匀载荷
,

如图∀所示
。

在节点 夕的集度为 /,
, ,

在节点 , 的集度

−

Μ

⋯阅
2 ‘

) − 脚 工

曦衬内边界百力( 荷即
有时口乃这为 ] ,

。

尹。边的长度 为 Υ ,
,

为了统一计算格式
,

则规定边界单元

一条边且编号为 那 的边位于边界 几 上
,

节点 ‘与尸 边相对
2

可以推得单元的载荷列阵为
Σ 8℃ 9

计算曲线
实验曲线

� 点坐标 �   一  !

∀∀

丈# ∃
〔几

, � %”, & , ·

飞& ∋ , � ( , & 尹· ! 〕 )
·

〔#, , � %, , & , 。 ! & 今 � , ,

& ∗ + ! 〕 , +

〔∋
, , � , , & , , ! 十 ∋ , � , , & %∗ + ! 〕 )

+

〔凡
, � , ,

& , 。 ! & ∋ , + � , , & %, 。 !〕 − +

� . !
尸尸尸
/ 点坐 标 �   

+

一 一 气二二
∗

0 点 坐标 �   

/ 点坐 标 �   +  %!

1点坐标 �  么 23
·

4、

上 矩阵 5别 可直接利用温度场的计算结果川
。

由 � 3 ! 式可知
+

温度场理论预估的准确性问题
、

通

.
+

6  
+

6 % 6 2
·

7 ( �狱 !

图 2 实验值与理论计算结果的比较
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过矩阵 弋,29
‘

直接影响到应力场理论预估的准确性
2

为使应力场的预估建立在较为可靠的基础

上
,

笔者对于喉衬温度场的研究工作
,

采取了理论与实验分析兼行的办法
。

用发动机法通过发

动点火试验测得的结果
,

来验证理论计算的结果
〔Χ , 。

喉径剖面温度场实验值与理论计算结果的

比较如图 �所示
。

由图月可见
,

二者符合较好
。

在此基础上开展了喉衬应力场的研究工作
。

本文采用消去法求解方程组式 8 9
。

由 8 9 式解出节点位移列向量 Δ司 后
,

再 由 8Χ 9 式

算出各单元的应变
,

然后由 8#9 式求得各单元的应力 8时
, 。

为了节约计算机内存
,

求解 Δ司 时
,

整体结构刚度矩阵 〔6 〕采用变带宽一维压缩存贮

法
。

这样
,

与全矩 阵存贮相 比较
,

本计算中可节约计算机内存为洲
2

� _
。

四
、

计 算 结 果

图Χ为喉部 ⎯ 点轴向应力 。
,

径 向应力 %’2
,

环向应力 。
,

剪应力 ‘ 随时间的变化曲线
。

卜52∴7)2∗%物∀2),,2∗%。−

毯当当址巴二攀巴
< 8< 9 �

2

5 ?
2

5 ∀
2

5 �
2

5 Χ
2

�
2

5 ?
2

5 ∀
2

5

刚瓦

�
2

5

5�
’

‘Θ

叮

—
一
屁

α 2 。

卜资窦尹 柱
面

考之‘二士三三」Υ 77
一 ‘ ”

阮
、 万气

产 ‘ ’

一Ξ Ξ 一Ξ

一件
加 )Φ ΘΘ

Μ ∀
2

肠 Ε 、子·

�
2

加 Ε Θ

外垒面 一 ? “

八β�� �!二,‘内口

一一一

嘴
∀ # ∃夕。 %

一““&
。 ∋ #∃( ∀ ’ 一 ) ∗ +。

,

# ∃,∀ %

叩曰&&&
、、

图 − 喉 部对 点各应力随时问的变化曲线 图 . 喉径剖面轴向应力分布曲线

图 .一图/分别 为喉径剖面 0 一

0 处 #参见图 &% 的轴向应力

∀ ∋ ,

径向应力
∀ 1 ,

环向应力
。 , ,

剪应力 23! 的分布曲线
。

横坐标为

0
一0 剖面任意一点的半径 尺 与喷喉 半径 4 !

之比
。

从图中可以看

出
,

各点的应力均未超过材料的许用应力
,

计算说明喉衬在工

作过程中是安全的
。

多次发动机点火试验
,

也证明了喉衬工作是

安全可靠的
。

这说明本计算是可信的
。

前面已提到
,

为了验证应力场理论计算结果的可靠性
,

本

文将温度场的预估结果与实验结果做了对 比
,

但笔者认为它还

不能充分说明最终结果一应力场计算的可靠性问题
。

为此又采

用发动法对喉衬外壁面应力场进行 了实验分析
,

以便验证预估

结果
。

所谓发动机法就是选用小型固体火箭发动机进行试验
,

此

发动机的喷管 为复合结构
!

通过发动机的点火试验产生高温
、

高

喉径剖面径向应力分布曲线

生生主生生卫三( 4 5 及

∗!−67!−6)!−68!+9:−6;一

丫

<
曰吓

=>
灰丫7少

图勺??8招

一 : ∗ &∀ !
#∃田! %

图≅ 喉径剖面环向应力分布曲线
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压
、

高速燃气流作用于喷管喉衬
,

与此同时用电测法测定指定点处的应变一应力
。

用发动机法

进行实验应力分析的最大优点是
<

实验就是在实际的发动机中进行的
,

喉衬的工作条件是真

5 ?
2

5 ∀
2

5 �
2

5 Χ
2

Ρ χ Θ凡

· − , 9

理论曲线
一一

⋯Χ7
油

一 5
2

Χ

外壁面

5

一 � 5 5

一 ? 55

一 ∀ 5 5

一 � 5 5

一 Χ 5 5

一 Τ 5 5

阵

户、
α

一 护 一
,

、 尸 实验曲线

�。 8⎯ /(

图  喉径剖面剪应力分布曲线 图拍 轴向应变实验值与计算结果的 比较

实的
,

故实验结果反映了各种实际因素综合作 用的结果
。

因此
,

结果比较真实
、

可信
,

能够全

面评估 出石墨喉衬的力学特性
。

图�5 所示为距喉衬前端面 �
2

药二 处喉衬外壁面轴向应变的实

测与计算结果的 比较曲线
,

二者基本符合
。

五
、

结 论

�
2

通过发动机点火试验的考验和与喉衬应力场实测值对比证明
<

本文提出的计算模型基

本反映 了发动机喷管喉衬应力场的实际状态
,

计算结果是可信的
。

计算得到的基本规律和实验

结果相符
,

其结果可作为工程设计参考
。

?
2

理论与实验分析相验证
,

相互促进的研究方法是可取的
。

喉衬应力场的实验分析工作
,

在国内尚未见到
,

进行此项工作难度很大
,

本文所做的工作仅是初步的尝试
,

有待进一步完

善
。

∀
2

计算表明在发动机启动瞬间
,

由于压力变化很大
,

喉衬结构的温度梯度较大
,

尤其是

靠近内壁面处 8见图∃曲线 9
。

所以应力的变化也大 8见图 Χ曲线 9
。

�
2

在应力场计算中
,

还有一些实际因素没有考虑
,

如热物性参数随温度的变化
,

材料层

间的实际状态
,

材料烧蚀的影响等
,

这些都有待进一步完善
,

有待进行更深入的分析研究
,
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