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摘　要：Ｃ／ＳｉＣ复合材料发动机具有重量轻、工作温度高等优势，已成为下一代高性能发动机的重要发展
方向，其中Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室的强度与壁厚设计是发动机设计的关键技术之一。本文以薄壳理论和第四
强度理论为基础，以环向拉伸强度为基础数据，推导了Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室壁厚计算公式，并对某型号发动
机燃烧壁厚进行了计算。未验证计算结果准确性，利用复合材料燃烧室试件的爆破试验对计算结果进行了

验证，并对根据计算结果研制的Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室进行了热试车考核验证。本文提出的研究计算方法与
结果对其他Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室的壁厚设计具有指导意义。
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　　火箭发动机工作时，燃烧室要承受高温、高
压、脉冲压力冲击等苛刻环境，燃烧室材料需要具

备优异的耐高温、抗氧化、抗冲刷性能，以及优异

的高温强度和模量等才能满足要求。传统的金属

燃烧室通常采用钛合金、铌合金等高温合金制备

而成，现有高温合金的工作温度不超过１３５０℃，
此外，高温合金还存在密度大的不足［１－２］，这都限

制了发动机比冲及推重比的进一步提高。以碳纤

维增强碳化硅复合材料（Ｃ／ＳｉＣ）为代表的陶瓷基
复合材料凭着自身优异的高比强、高比模、耐高

温、抗烧蚀和低密度等特性在航空航天领域脱颖

而出［３－４］。采用Ｃ／ＳｉＣ复合材料制备火箭发动机
燃烧室及喷管可减轻发动机重量，提高发动机工

作温度，简化发动机结构设计，从而提高发动机整

体性能［５－６］。

根据国内开发新一代高室压轨控发动机的需

要，某型号发动机采用了国防科技大学研制的

Ｃ／ＳｉＣ复合材料替代传统金属材料制备发动机燃
烧室及整体喷管。为了实现复合材料燃烧室安全

可靠的工作，该燃烧室必须具有一定的壁厚，从而

提供足够的强度承受发动机工作压力的冲击［７］。

Ｃ／ＳｉＣ复合材料是一种新型复合材料，其结构计
算分析没有相关经验借鉴，为此复合材料燃烧室

的强度计算与壁厚设计已成为发动机设计的关键

技术之一。

本文以某型号轨控发动机为研究对象，以国

防科技大学提供的Ｃ／ＳｉＣ复合材料力学性能为基
础，根据薄壳理论和第四强度理论推导了复合材
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料燃烧室的壁厚计算公式，并对设计结果进行了

试验验证。

１　发动机工作条件及复合材料性能

本文所研究的发动机为双组元高室压发动

机，其工作条件如表１所示。发动机燃烧室及喷
管的轮廓曲线如图１所示。

表１　发动机工作条件
Ｔａｂ．１　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ

项目 参数

氧化剂 四氧化二氮（Ｎ２Ｏ４）

燃料 甲基肼（ＭＭＨ）
燃烧室工作压力 ３ＭＰａ
燃气温度 ３０００～３２００Ｋ
考核程序 １２０ｓ稳态＋２０ｓ脉冲

结构安全系数 ≥２

图１　燃烧室及喷管轮廓曲线 （单位：ｍｍ）
Ｆｉｇ．１　Ｏｕｔｌｉｎｅｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒａｎｄｎｏｚｚｌｅ

　　表２给出了以连续碳纤维三维四向编织物为
增强相，采用先驱体浸渍裂解（ＰＩＰ）工艺制备的
Ｃ／ＳｉＣ复合材料的基本力学性能数据。

表２　Ｃ／ＳｉＣ复合材料基本力学性能数据［８］

Ｔａｂ．２　ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＣ／ＳｉＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

性能 数值

密度／ρ，（ｇ／ｃｍ３） ≤ ２．０
弯曲强度／σ３ｂ，（ＭＰａ） ≥ ６５０
弯曲模量／Ｅ，（ＧＰａ） ≥ １００
断裂韧性／ＫＩＣ，（ＭＰａ·ｍ

１／２） ≥ ２０
剪切强度／τ，（ＭＰａ） ≥ ４５
环向拉伸强度，ＨｏｏｐＴｅｎｓｉｌｅ
Ｓｔｒｅｎｇｔｈ（ＭＰａ）

≥８２

２　燃烧室壁厚设计

火箭发动机燃烧室为圆筒状，可近似为薄壳

进行强度计算，如图 ２所示。根据薄壳理论［９］，

壳体中存在拉应力或压应力，不存在弯应力。燃

烧室圆筒壳体在内压力作用下的周向应力及纵向

应力可分别表达为

σｔ＝
ＰＤ
２δ

（１）

图２　薄壁圆筒力学分析示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｉｎｗａｌｌｃｙｌｉｎｄｅｒ

σｘ＝
ＰｃＤ
４δ

（２）

其中：

σｔ———圆筒壳体的周向应力；
σｘ———圆筒壳体的纵向应力；
Ｄ———圆筒壳体中性曲面的直径；
δ———圆筒壳体的壁厚；
Ｐ———圆筒壳体内压力（燃烧室最高压力）。
不难看出，σｔ＝２σｘ，即圆筒壳体的周向应力

比纵向应力大一倍。圆筒壳体的受力状态符合二

向应力状态，即

σ１＝σｔ＝
ＰＤ
２δ

（３）

σ２＝σｘ＝
ＰＤ
４δ

（４）

σ３＝０ （５）
对材料进行强度计算时，应遵循相应的强度

理论。脆性材料一般采用第一去强度理论，即最

大拉应力理论；塑性材料一般采用第三强度理论

（最大切应力理论）或第四强度理论（形状改变比

能理论），相关研究认为第四强度理论既考虑了

最大主剪应力对塑性屈服的作用，又考虑了其他

两个主剪应力的影响，它对塑性材料的实验结果

比第三强度理论好。鉴于Ｃ／ＳｉＣ复合材料良好的
塑性，和高室压发动机对重量的苛刻要求，本文采

用第四强度理论开展Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室壁厚
计算。

根据第四强度理论的强度条件：

１

槡２
（σ１－σ２）

２＋（σ２－σ３）
２＋（σ３－σ１）槡

２≤[ ]σ

（６）
式中［σ］为材料的许用应力。

将式（３）～式（５）代入式（６）得

δ＝ ＰＤ
２．３[ ]σ

（７）

在壁厚未知的情况下，Ｄ是不定数。可用圆筒壳
体的内径（Ｄｃ）来表示。将 Ｄ＝Ｄｃ＋δ代入式

·２２１·
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（７）得

δ＝
ＰＤｃ

２．３[ ]σ －Ｐ
（８）

发动机工作时最高压力为启动峰值压力，一

般取１．２倍工作室压 Ｐｃ。因而燃烧室壁厚可最
终表示为

δ＝
１．２ＰｃＤｃ

２．３[ ]σ －１．２Ｐｃ
（９）

其中材料的许用应力［σ］可用式（１０）表示：

[ ]σ ＝
σｂ
Ｋｂ

（１０）

其中：σｂ为材料的抗拉强度，取环向拉伸强度；
Ｋｂ为安全系数，取２。
燃烧室压力Ｐｃ为３．０ＭＰａ，燃烧室内径Ｄｃ为

４０ｍｍ，环向拉伸强度取８２ＭＰａ。将上述参数代入
式（９）和（１０），可得到 Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室的
计算壁厚 δ为１．６ｍｍ。考虑产品制备时壁厚偏
差，取设计壁厚２ｍｍ。

３　燃烧室壁厚验证

为了验证燃烧室壁厚计算结果的可靠性，设

计并制备出 Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室的模拟件，利
用管材的爆破强度对计算结果进行了校核。

将式（８）转化为式（１１）的形式，得到燃烧室
承载压力与材料许用强度σｂ的关系。

ｐ＝
２．３δσｂ
Ｄｃ＋δ

（１１）

在不考虑任何安全系数的情况下，即不考虑

发动机组件的安全系数 η，以及材料的安全系数
Ｋｂ，根据燃烧室的内径、壁厚以及材料的原始强
度，由式（１１）可以计算得到燃烧室的临界承载压
力Ｐ。将 Ｄｃ取为４０ｍｍ，δ取为２ｍｍ，σｂ取值为
８２ＭＰａ，代入式（１１）计算出该燃烧室的临界承载
压力Ｐ为８．９ＭＰａ，远大于发动机实际最高工作
压力３．５ＭＰａ。如取计算壁厚１．６ｍｍ，计算的临
界承载压力 Ｐ为７．３ＭＰａ，也远大于发动机实际
最高工作压力。

为了验证上述结果及判断，采用 ＰＩＰ工艺制
备了Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室的模拟件，如图３（ａ）
所示，模拟件内径为４０ｍｍ，壁厚为２ｍｍ（台阶位
置除外）。利用两套金属法兰将模拟件两端封

堵，其中一套金属法兰为全封闭结构，一套金属法

兰中心带有孔道，如图３（ｂ）所示。以水为介质，
将水通过金属法兰的孔道注入模拟管件内腔，然

后缓慢增加水压，监控管件破坏时的水压压力。

当水压压力增至１１．５ＭＰａ时，管件突然沿轴向开
裂，管内压力下降，图３（ｃ）给出了管件破坏后的
形貌照片。通过试验可知，该管件的破坏压力为

１１．５ＭＰａ。按照壁厚与爆破压力成比例关系，则
１．６ｍｍ壁厚实际爆破压力约为９．２ＭＰａ。

试件爆破压力大于公式（１１）计算结果与计
算时环向拉伸强度取最小值有关。爆破实验证明

式（９）计算、设计壁厚合理、可靠。

图３　Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室模拟管件爆破试验前后照片及过程图片
Ｆｉｇ．３　ＰｈｏｔｏｓｏｆＣ／ＳｉＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｔｕｂｅｂｅｆｏｒｅ，ｄｕｒｉｎｇａｎｄａｆｔｅｒｔｈｅｂｕｒｓｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　　在燃烧壁厚计算结果得到验证的基础上，确
定燃烧室壁厚２ｍｍ，然后进行了热试车考核，发
动机热试车工作参数如表１所示，其中燃烧室最
高压力３．５ＭＰａ，工作室压３．０ＭＰａ。复合材料整
体燃烧室实际通过５００ｓ稳态与２０ｓ脉冲的性能
考核，热试车过程及热试车后燃烧室结构完好，如

图４、图５所示。
图６给出了发动机在稳态工作时推力、压力

和流量随时间的变化曲线。从图中看出，各参数

保持稳定，这说明按计算结果设计并制备的 Ｃ／

图４　Ｃ／ＳｉＣ复合材料整体燃烧室热试车过程照片
Ｆｉｇ．４　ＰｈｏｔｏｓｏｆＣ／ＳｉＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｄｕｒｉｎｇｈｏｔｆｉｒｉｎｇｔｅｓｔ
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图５　Ｃ／ＳｉＣ复合材料整体燃烧室热试车后照片
Ｆｉｇ．５　ＰｈｏｔｏｓｏｆＣ／ＳｉＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒａｆｔｅｒｈｏｔｆｉｒｉｎｇｔｅｓｔ

ＳｉＣ复合材料燃烧室在工作过程中结构尺寸稳
定，无冲刷变形等问题。

图６　推力、压力和流量随发动机工作时间的变化曲线
Ｆｉｇ．６　Ｔｈｒｕｓｔ，ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｆｌｏｗｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

ｄｕｒｉｎｇｓｔｅａｄｙｆｉｒｉｎｇｏｆｅｎｇｉｎｅ

４　结论

本文针对复合材料发动机燃烧室强度与壁厚

设计的工程应用问题，以薄壳理论为理论基础，以

复合材料的环拉伸强度为基础数据，推导并计算

了某高室压发动机燃烧室的理想壁厚。发动机工

作压力３．０ＭＰａ，燃烧室内径４０ｍｍ，复合材料环
拉伸强度８０ＭＰａ，发动机组件安全系数与材料使
用安全系数取２时，计算得到燃烧室的安全壁厚
为１．６ｍｍ，考虑制备过程偏差，取设计壁厚２ｍｍ。

利用复合材料管件的爆破试验对计算结果进

行了验证；对制备的Ｃ／ＳｉＣ复合材料燃烧室进行

了热试车考核验证。研究结果对其它复合材料燃

烧室的壁厚设计具有指导意义。
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