
第２７卷 第９期
２０１２年 ９月

航空动力学报

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ
Ｖｏｌ．２７ Ｎｏ．９
Ｓｅｐ


．２０１２

文章编号：１０００－８０５５（２０１２）０９－２１２２－０６

固体火箭发动机喷管热结构一体化计算

郑晓亚１，王卫祥２，蔡飞超１，陈凤明１

（１．西北工业大学 航天学院，西安７１００７２；

２．中国航天科工集团 第九总体设计部，武汉４３００４０）

摘　　　要：基于ｕｓｅｒ－ｄｅｆｉｎｅｄ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＵＤＦ）技术将固体火箭发动机喷管热结构计算程序嵌入到ＦＬＵＥＮＴ
软件中，通过ＵＤＦ宏命令实现ＦＬＵＥＮＴ耦合传热结果数据的提取，编写了接触边界的自动识别程序，采用

直接约束法模拟喷管界面间的接触非线性问题，实现了固体火箭发动机喷管热结构的一体化计算．
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　　固体火箭发动机具有结构简单、紧凑，燃烧稳
定，可靠性高、反应快等优点［１］，成为未来战术导
弹主要的动力装置．随着军事需求的不断提高，装
填分数和燃烧室的工作压强也不断地提高，使得
喷管使用环境条件急剧恶化，喷管作为固体火箭
发动机的关键组件之一，其热结构完整性是设计
中重点关注的内容．
目前固体火箭发动机喷管热结构计算的一般

方法是由一维等熵流和巴兹经验公式得到喷管内

壁面的表面传热系数，利用商用软件的热结构耦
合分析模块，将表面传热系数作为喷管的热边界

条件，进行热结构计算［２－４］．作者提出了喷管热结
构计算一种新的策略［５］，但在考核喷管热结构完
整性问题时，每一个特征时刻点都需要手动调用
流固耦合接口程序，同时高温下界面碳化带来的
接触边界也需要根据界面温度人为进行判断．本
文在上述计算方法的基础上进行改进，对ＦＬＵ－
ＥＮＴ软件进行了二次开发，基于 ＵＤＦ（ｕｓｅｒ－ｄｅ－
ｆｉｎｅｄ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ）技术将热结构计算程序嵌入到

ＦＬＵＥＮＴ软件中，根据界面温度自动识别界面的
接触状态，实现了固体火箭发动机喷管热结构的
一体化计算．
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１　计算模型与边界条件
１．１　计算模型

　　以某固体火箭发动机喷管作为计算案例．喷
管内外流场和结构的一体化计算域见图１，二维
计算网格见图２．

图１　喷管一体化计算域

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｖｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

图２　喷管计算域网格

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

１．２　边界条件

１）压力入口：参照发动机试车时实测的压力
变化曲线，进口压力简化成分段线性的变化规律，
如图３所示，总温３　５００Ｋ，燃气参数见表１．
２）压 力 出 口：指 定 压 强 １０１　３２５Ｐａ，静
温２８８Ｋ．
３）壁面条件：喷管外表面给定对流换热和热

图３　喷管进口压力

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｌｅｔ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

辐射条件壁面，喷管内壁面为流固耦合传热壁面．

表１　燃气参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｇａｓ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

相对

分子质量

黏度／

（ｋｇ／（ｍ·ｓ））
比定压热容／

（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ））
热导率／

（Ｗ／（ｍ·Ｋ））

１９．４　 １．７８９×１０－５　 ３　７１３　 ０．０２４　２

２　基于耦合传热的喷管温度场计算

２．１　控制方程及耦合传热边界

采用时间推进的有限体积法，离散格式选用

２阶迎风插值格式，控制方程选用非定常可压缩

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程，湍流模型采用Ｒｅａｌｉｚａ－
ｂｌｅ的ｋ－ε模型［６－７］时均化Ｎ－Ｓ方程


ｔ
（ρ）＋


ｘｊ
（ρｕｊ）＝


ｘｊ

Γ ｘｊ
－ρｕ′ｊ（ ）′ ＋Ｓ （１）

其中为通用变量，＝１，ｕ，Ｅ分别对应于连续方
程、动量方程和能量方程；Γ 为与相对应的广

义扩散项；ρｕ′ｊ′为紊流脉动能附加项；Ｓ为广义
源项．
固壁内的传热方式以导热为主，不考虑辐射

换热的影响，求解能量方程形式如下：


ｔ
（ρｈ）＋

Δ

·（ｖρｈ）＝

Δ

·（λ

Δ

Ｔ） （２）

式中ρ为密度，ｈ为焓，λ为热导率，Ｔ 为温度．对
于流场与壁面间的对流换热，无法预知温度分布、
热流分布或者壁面温度与热流密度间的依变关

系，因此必须作为耦合传热问题处理［８－９］．针对流
场与喷管壁面间的耦合边界，给定如下条件：

１）耦合边界上温度连续

Ｔｗ｜Ⅰ ＝Ｔｗ｜Ⅱ （３）

　　２）耦合边界上的第三类条件

－λＴ（ ）ｎ Ⅰ
＝β（Ｔｗ－Ｔｆ）｜Ⅱ （４）

这里假定区域Ⅰ为喷管固壁区域，区域Ⅱ为喷管
流场区域，解算过程如下：

（１）设定耦合边界上一个初始温度分布，利
用能量方程（１）对喷管流场区域进行求解，结合壁
面函数，可得到耦合边界上局部热流密度和温
度梯度．

（２）得到耦合边界上的局部热流密度和温度
梯度后，以此为边界条件，应用式（２）和式（４）对喷
管固壁区域进行求解，可得到耦合边界上新的温

３２１２
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度分布．
（３）再以此温度分布作为喷管流场区域的输

入，回到步骤１），重复迭代直至收敛．

２．２　温度场分布特性

６ｓ和１２ｓ喷管结构温度场分布见图４和图

５．４个特征时刻点沿喷管喉衬和扩张段内壁面温
度分布规律见图６．

图４　６ｓ喷管温度场分布

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｔ　６ｓ

图５　１２ｓ喷管温度场分布

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｔ　１２ｓ

图６　沿喉衬和扩张段内壁面喷管温度场分布规律

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｃｕｒｖｅ　ａｌｏｎｇ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｗａｌｌ　ｏｆ

ｔｈｒｏａｔ　ａｎｄ　ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ　ｃｏｎｅ

从图４～图６可以看出：

１）喷管内壁面温度在喉部（Ｘ＝０．５８ｍ）和扩
张段前缘（Ｘ＝０．６６ｍ）最高．喷管喉部以后扩张
段前缘，壁面向外转折角度加大，靠近壁面附近区
域气流迅速膨胀加速，对壁面的对流换热效
果显著．
２）扩张段温度分布整体呈前高后低的趋势
变化，前段受热强烈，温度高，越往后温度下降越
多．在气流分离点附近（Ｘ＝１．１ｍ），扩张段温度
沿轴向迅速下降，即此处轴向温度梯度较大．在气
流分离点以后，扩张段结构与环境温度基本相同．

３　喷管热结构计算程序

热结构计算程序包括三部分模块：计算时间
控制、载荷数据匹配和热应力计算．

３．１　计算时间控制

使用ＲＰ＿Ｇｅｔ＿Ｒｅａｌ宏获得流动的时间，控制
喷管热结构计算的特征时刻．本案例选取的特征
时刻点为３ｓ，６ｓ，９ｓ和１２ｓ，程序代码如下：

ＤＥＦＩＮＥ＿ＥＸＥＣＵＴＥ＿ＡＴ＿ＥＮＤ（Ｒｅｓｕｌｔ）
｛　ｒｅａｌ　ｔｉｍｅ；
ｒｅａｌ　ｆｌｏｗ＿ｔｉｍｅ＝ＲＰ＿Ｇｅｔ＿Ｒｅａｌ（"ｆｌｏｗ＿ｔｉｍｅ"）；
ｉｆ（ｉｎｔ（１０＊ｆｌｏｗ＿ｔｉｍｅ）％３０＝＝０）
　｛
　　…… ∥载荷数据匹配
　　…… ∥热应力计算
　｝

｝

３．２　载荷数据匹配

载荷数据匹配模块是将耦合传热获得的喷管

温度场数据和喷管内壁面的机械载荷数据提取出

来，并匹配到结构域计算网格上．使用Ｃ＿ＣＥＮ－
ＴＲＯＩＤ宏找到单元网格中心的坐标以及Ｃ＿Ｔ（ｃ，

ｔ）宏、Ｃ＿Ｐ（ｃ，ｔ）宏得到单元中心点温度和压
力［１０－１１］．提取单元网格中心点温度和压力的程序
代码如下：

Ｄｏｍａｉｎ＊ｄ；
　　Ｔｈｒｅａｄ＊ｔｆ１；
　　…… ∥变量定义
　　ｔｈｒｅａｄ＿ｌｏｏｐ＿ｃ（ｔｆ１，ｄ）
　　｛
　　ｂｅｇｉｎ＿ｃ＿ｌｏｏｐ（ｃ，ｔｆ１）
　　 ｛
　　　Ｃ＿ＣＥＮＴＲＯＩＤ（ｘｔ，ｃ，ｔｆ１）
　　　　ｃｃｃ［ｓ］［０］＝ｘｔ［０］； ∥单元中心点坐标
　　　　ｃｃｃ［ｓ］［１］＝ｘｔ［１］；
　　　　ｃｃｃ［ｓ］［２］＝０；
　　　　ＤＤ［ｓ］＝Ｃ＿Ｔ（ｃ，ｔｆ１）； ∥单元温度
　　　　　ＰＰ［ｓ］＝Ｃ＿Ｐ（ｃ，ｔｆ１）； ∥单元压力

４２１２
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　　　　ｓ＋＋；
　　 ｝
　ｅｎｄ＿ｃ＿ｌｏｏｐ（ｃ，ｔｆ１）；
｝

利用ＵＤＦ宏命令只能得到单元平均温度和
单元中心点坐标信息．为了把温度数据匹配给结
构域网格，需要做两步工作：
第１步，读入结构域单元节点数据，包括单元

编号和此单元的４个节点编号，获得单元中心点
坐标信息．
第２步，将单元中心点温度赋给单元节点，搜

索整个网格文件中每个节点出现的次数，加权平
均得到节点的温度载荷．
同理，利用 ＵＤＦ宏命令得到单元中心点处

的压力．首先，将单元中心点处坐标与结构域内壁
面单元边中心点坐标比较，若距离最小则将此单
元中心处压力赋给结构域内壁面单元边中心点；
其次，将内壁面单元边中心处压力转换成单元节
点力．

３．３　热应力计算

热应力计算程序主要包括三部分内容：一是
读输入 Ｎａｓｔｒａｎ数据文件，转换成热应力计算程
序需要的数据格式；二是利用 ＵＤＦ宏命令提取
喷管耦合传热计算结果，获得节点温度和机械载
荷数据，识别接触边界；三是求解全结构变形特征
和节点应力．
对于界面接触问题程序编写的思想来源于直

接约束法．对于一个已经离散化的喷管有限元模
型判断界面是否相互接触等价判断：一个节点是
否和一个平面单元的边接触，一旦这种接触发生
就在该节点和单元该边（面）的节点之间引入多点
约束．考虑到喷管的变形属于小变形，几何非线性
问题并不突出，因此，在解决喷管界面非线性的热
结构分析中，吸取了直接约束法的思想并加以改
进，使之更适合界面非线性的喷管热结构分析．
当界面节点对（ｉ，ｊ）平均温度超过允许的最

高温度Ｔｍａｘ，则节点对（ｉ，ｊ）处于接触状态，反之，
处于黏接状态．如图７所示，在局部坐标εη系下，
节点对（Ａ，Ｅ）和节点对（Ｂ，Ｆ）在黏接状态可建立
如下的约束关系：

ΔＶＡ ＝ΔＶＥ
ΔＶＢ ＝ΔＶ｛ Ｆ

（５）

其中Ｔｍａｘ为黏接剂碳化温度，文中定义为４８８．１５
Ｋ．将法向矢量作为投影方向，数组Ｓ记录节点对

图７　施加接触约束改进

Ｆｉｇ．７　Ｉｍｐｒｏｖｅｄ　ｃｏｎｔａｃｔ　ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ

（ｉ，ｊ）的法向相对位移，且作为接触判断准则．数
组Ｍ 标识当前的接触状态，当Ｍ＝１表示接触；

Ｍ＝－１表示未接触．接触判断准则见表２．
表２　接触判断准则

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｎｔａｃｔ　ｊｕｄｇｍｅｎｔ　ｒｕｌｅ

迭代前

接触状态
判断准则

迭代后

接触状态
程序修正

Ｍ＝－１

Ｍ＝１

法向距离

Ｓ≤０

Ｍ＝－１

Ｍ＝－１

无

修正刚度矩阵

Ｍ＝－１

Ｍ＝１

法向距离

Ｓ＞０

Ｍ＝１

Ｍ＝１

修正刚度矩阵

无

在法向接触力的计算与施加方法中，采用罚
函数法与直接约束法相结合的办法，用罚函数法
计算法向接触力，用直接约束法将运动约束作为
边界条件直接施加到发生接触的节点上．
罚函数法中，法向接触力由变形体节点相对

穿透量δ和罚因子Ｋｎ 确定，即

Ｆｎ ＝－Ｋｎ·δ （６）

　　接触力的计算关键采用罚函数方法，计算的
关键在于罚因子．罚因子值的选取采用以下
方法［１２］：

Ｋｎ ＝ｍａｘ｜Ｋｉｊ｜×１０４ （７）
其中Ｋｉｊ 为刚度矩阵的元素．

４　喷管热结构一体化计算

４．１　热结构一体化计算流程

喷管热结构一体化计算流程见图８．计算结
果为．ｏｕｔ文本文件，采用自编的后处理软件转换
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到Ｐａｔｒａｎ／Ｎａｓｔｒａｎ显示位移和应力云图．

图８　喷管热结构一体化计算流程

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｖｅ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ

４．２　变形与热应力计算结果

１２ｓ喷管结构变形特征见图９，ＶｏｎＭｉｓｅｓ应
力云图见图１０，喉衬和扩张段的 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力
云图见图１１．

图９　１２ｓ喷管变形特征（放大３０倍）（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｃｈａｒａｃｔｅｒ　ａｔ　１２ｓ
（ｍａｇｎｉｆｉｅｄ　３０ｔｉｍｅｓ）（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

从图９～图１１可以看出：

图１０　１２ｓ喷管ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力（单位：ＭＰａ）

Ｆｉｇ．１０　ＶｏｎＭｉｓｅｓ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｆ　ｎｏｚｚｌｅ　ａｔ　１２ｓ（ｕｎｉｔ：ＭＰａ）

图１１　１２ｓ扩张段前缘ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力（单位：ＭＰａ）

Ｆｉｇ．１１　ＶｏｎＭｉｓｅｓ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｆ　ｆｒｏｎｔ　ｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ

ｃｏｎｅ　ａｔ　１２ｓ（ｕｎｉｔ：ＭＰａ）

１）作用在喉衬上的机械载荷推挤扩张段后

移，在扩张段和扩张段背衬绝热层之间的限位槽
处有间隙出现，其他部件之间紧密接触．
２）喷管内壁面受热严重，最高的应力区出现
在喉衬和扩张段入口处，最高的 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力
为１２５ＭＰａ．对于整个结构，在金属支撑件存在倒
角区域有应力集中，最高的ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力为１６２
ＭＰａ．
从计算结果看出喷管应力水平远低于材料的

破坏强度，结构完整性能够保证，通过试验也证明
喷管满足设计要求．

５　结　论

本文基于ＵＤＦ技术实现了喷管热结构一体
化计算，相对于以往的计算方法，本文方法的优
点：一是通过耦合传热完成喷管的流动和传热紧
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耦合过程，更符合实际工况；二是对于接触边界条
件的判断更加方便，文中采用黏接剂允许的最高
温度作为边界接触的判据，除此以外，界面剪切也
可能引起界面脱黏，可将黏接剂允许的最高温度
和界面剪切应力作为边界接触的联合判据，通过
本文的方法可以方便地实现．
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