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燃烧室压力对潜入式喷管喉衬热应力的影响


龚建良，胥会祥
（西安近代化学研究所，陕西 西安　７１００６５）

摘　要：为了研究燃烧室压力对固体火箭发动机潜入式喷管热应力影响规律的问题，采用商业流体软
件，基于压力求解器，求解了喷管纯气相的流场，确定了燃气温度、压力、壁面对流换热系数；采用有限元软

件，依据流场计算的非均布壁面压力与非均布对流换热，求解了燃烧室压力为６ＭＰａ下的潜入式喷管热结构
问题；通过地面点火试验验证了仿真模型与数值方法的有效性与准确性；采用相同计算模型与数值方法，求

解了在燃烧室压力为９ＭＰａ、１２ＭＰａ下的喷管热结构问题，揭示了燃烧室压力对喉衬热应力的影响规律。结
果表明：整个工作过程，喉衬环向应力最大值为１０３９ＭＰａ，位于内表面，且随时间增大，先增大后减小；喉衬
环向拉应力也随时间先增大后减小；随压力增大，对流换热系数增大，喉衬温度升高，喉衬环向拉应力增大，
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喉衬环向压应力减小。
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　　固体火箭发动机推力的产生过程主要包括固
体推进剂在燃烧室的燃烧过程，及其燃气在喷管

内部的流动过程，是一种近似密闭高温高压的燃

烧流动过程，采用当前的测试设备与实验技术，获

取发动机内部详细参数基本很难［１－２］。然而，固

体火箭发动机数值仿真已经在固体火箭发动机设

计中作为一种辅助手段，在发动机研制过程中得

到广泛应用，且仿真方法具有成本低、获取数据方

便、周期短的优点，为发动机设计提供校核与理论

指导［３－４］。固体火箭发动机仿真计算为发动机安

全评估的重要依据，包括了壳体结构强度计算评

估、复杂药型的结构完整性评估、绝热层传热过程

分析、喷管热结构计算等［５－７］。喷管热结构计算

为固体火箭发动机喷管安全设计提供依据，是固

体火箭发动机进行试验前必须开展的数值仿真。

一般，为了缩短导弹或者运载火箭的固体火

箭发动机长度，喷管结构采用潜入式，由结构支撑

件与不同的热防护材料组成。潜入式喷管工作环
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境极为严酷，有边界层热化学烧蚀、融化态高温粒

子侵蚀、高温燃气持续热载荷、高速气流冲刷

等［８－９］。在高温高压主流燃气载荷下潜入式喷管

内部形成巨大的温差，然而喷管内部各材料的热

膨胀系数差异，导致不同部件的不同形变，从而热

防护材料界面相互发生挤压或分离，并在材料界

面发生碳化、热解，对喷管的工作可靠性造成安全

隐患。如果喷管各部件材料选择不当或者界面设

计不合理，可能发生异常烧蚀或高温燃气窜火，以

及热防护材料结构强度失效。

国内外已经开展喷管的传热、结构强度与失

效分析。文献［１０］研究了复合喷管在热与力学
材料载荷下的热应力，引入与温度特性相关的材

料性能参数，表明与单纯力学载荷对比，温度载荷

对热应力场的影响是主要的。文献［１１］采用商
业有限元软件，研究了复合材料喉衬在热与力联

合载荷下的动态响应过程，研究表明热应力的稳

态结果与动态结果具有明显的差异。文献［１２－
１３］针对固体火箭发动机浅潜入式喷管，建立了
三维有限元模型，采用点 －点接触单元模拟不同
材料界面的接触，分析了喷管结构缝隙数值与界

面接触应力的变化趋势，最终为缝隙设计提供理

论指导。文献［１４］针对固体火箭发动机喷管喉
衬的热应力问题，考虑了表面烧蚀、界面接触热

阻、背壁热解因素，建立相关模型展开计算，结果

表明其方法的计算结果符合工程实际情况。文

献［１５］针对固体火箭发动机碳／碳喉衬的热应力
问题，建立了考虑接触热阻、烧蚀边界和界面脱黏

因素下的热结构模型，研究了喉衬力学失效行为。

文献［１６］针对锥形套连接碳／碳扩张段的热应力
问题，采用非稳态方法，热应力研究表明，与螺纹

连接方式比较，锥形套连接是一种较优化的结构

方式。文献［１７］针对中型固体发动机的复合喷
管热应力问题，建立了考虑界面间隙的有限元模

型，研究表明界面摩擦可以减小热应力。文

献［１８］针对长尾喷管的热应力问题，考虑了不同
界面间隙设计值，研究表明合理的界面间隙可以

降低热应力的数值。

可知，针对固体火箭发动机喷管的热应力问

题，国内外学者采用不同方法，已经展开相关研

究，获取相关的成果。但是，针对固体火箭发动机

潜入式喷管在不同压强下的热应力变化规律的研

究还不足，需要开展潜入式喷管在不同压强下的

热应力研究。本文针对潜入式喷管，采用三维有

限元程序，分析了热防护材料内部温度场与应力

场分布，详细讨论了燃烧室压力对潜入式喷管喉

衬热应力的影响规律。

１　喷管模型与边界条件

１．１　结构模型及网格划分

由于喷管不同部位工作环境的差异，为了充

分发挥材料的优势，采用复合喷管结构，由多种不

同热防护材料胶接而成。喷管的承力部件采用金

属壳体，一般为轻质高强度的金属材料；喷管前段

热防护材料为高硅氧酚醛绝热层，中部热防护材

料为细编穿刺碳／碳喉衬与高硅氧酚醛背衬，后段
热防护材料为高硅氧酚醛扩散段绝热层，与燃气

接触的喷管内表面符合气动性能最优的型面设计

要求［１９－２０］。

针对固体火箭发动机潜入式喷管几何设计模

型，建立了三维有限元数值模型。由于边界条件与

几何模型对称特性，取１／１２模型，采用圆柱坐标系，
在对称面上施加对称约束。结构化网格具有计算精

度高、网格数量少、计算规模小的优点，采用结构化

网格，如图１所示。为了便于分析与喉衬相关的各
搭接面挤压与分离情况，首先对其接触界面编号，

如图２所示，通过喷管总长将坐标无量纲化。依据
工程间隙设计要求，图２中潜入式喷管喉衬前界面
间隙ＡＢ与ＢＣ取００５ｍｍ，ＣＤ界面为黏接界面取
０ｍｍ，喉衬后界面间隙ＤＥ与ＥＦ取００５ｍｍ，保持
与装配过程喉衬界面间隙控制要求一致。

图１　喷管网格划分
Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｎｏｚｚｌｅ

图２　潜入式喷管接触面编号
Ｆｉｇ．２　Ｉｎｔｅｒｆａｃｅｎｕｍｂｅｒｆｏｒｓｕｂｍｅｒｇｅｄｎｏｚｚｌｅ

１．２　热与力边界条件

由于喷管内流是稳态流动的，设置喷管内壁

·６４·
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面热边界为第三类边界条件。

－λＴ( )ｎｗ
＝ｈｃ（Ｔ－Ｔｆ） （１）

式中：ｈｃ为对流换热系数，Ｔｆ为喷管内流的燃气
温度，ｈｃ和 Ｔｆ由稳态流动计算结果给出；Ｔ为喷
管内壁温度［４］。忽略喷管壳体外表面散热，喷管

外表面设置为绝热条件。采用流动分析软件，基

于压力求解器，湍流模型是ＲＮＧｋ－ε模型，采用
压力入口与压力出口边界条件，通过迭代计算，以

流入流量与流出流量差小于０５％为条件，判定
达到收敛。通过流动计算，图３给出固体火箭发
动机稳态内流场的温度分布。由图３可知，流场
品质良好，符合流动规律。其次，依据稳态的压力

流场计算结果，如图４所示，在喷管内壁面施加非
均布燃气压力。

图５给出了在６ＭＰａ、９ＭＰａ、１２ＭＰａ下潜入
式喷管上表面与下表面的对流换热系数沿轴向的

变化。由图５可知，对流换热系数最高值都是位
于喉部稍微上游，由于从收敛段开始，边界层将逐

渐减薄，传热速率不断增大，而在喉部稍微上游

某处，边界层外缘将达到声速，该处边界层最

薄［２１］。其次，随压力增大，对流换热系数增强，压

力越高，分子与壁面之间的热交换作用越强。

图３　６ＭＰａ下温度分布
Ｆｉｇ．３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｐｒｅｓｓｕｒｅ６ＭＰａ

图４　６ＭＰａ下压力分布
Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｐｒｅｓｓｕｒｅ６ＭＰａ

２　数值结果与分析

２．１　潜入式喷管热应力分析

针对固体火箭发动机的三维潜入式喷管，在

持续的温度与压力联合载荷下，获取了在工作时

图５　喷管内表面对流换热系数分布
Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎｔｈｅｉｎｎｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆｎｏｚｚｌｅ

间２８ｓ时刻喷管的温度分布，如图６所示。燃烧室
滞止温度为３２００Ｋ，燃烧室压力为６ＭＰａ。由图６
可知，相比其他部件，整个碳／碳喉衬温升较大，最
大值为２８５１Ｋ，在喉部前段处。因为碳／碳喉衬导
热系数高，热流密度大，喉部前段温度高于喉部后

段。其次，壳体温度几乎为环境温度，由于高硅氧

材料导热系数较低与绝热厚度大，热量还来不及传

到壳体，起到隔热作用。在２８ｓ时喷管Ｍｉｓｅｓ应力
分布，如图７所示，最大值为１７６９０ＭＰａ，位于壳体
圆柱段前部，远小于结构材料失效强度数值。

图６　在联合载荷下２８ｓ时潜入式喷管温度场分布
Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｂｍｅｒｇｅｄ
ｎｏｚｚｌｅｕｎｄｅｒｃｏｍｂｉｎｅｄｌｏａｄｉｎｇａｔ２８ｓ

图７　在联合载荷下２８ｓ时潜入式喷管Ｍｉｓｅｓ应力分布
Ｆｉｇ．７　Ｍｉｓｅｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｂｍｅｒｇｅｄ
ｎｏｚｚｌｅｕｎｄｅｒｃｏｍｂｉｎｅｄｌｏａｄｉｎｇａｔ２８ｓ

图８给出了在不同时刻喉衬环向应力分布云
图。由图８可知，在整个工作过程中，联合载荷下

·７４·
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喉衬最大压应力为１０３９ＭＰａ，满足碳／碳喉衬强
度使用要求。图 ９给出喉衬表面路径标识记。
图１０与图１１给出喉衬表面环向应力分布随时间
变化趋势。喉衬环向应力最大部位在收敛段喉部

上游，数值为负，表示处于压应力状态，由于喉部

上游对流换热系数最大，与喉衬初始温差大，喉衬

（ａ）１．３ｓ

（ｂ）４．１ｓ

（ｃ）６．１ｓ

（ｄ）１０．１ｓ

（ｅ）１５．１ｓ

（ｆ）２０．１ｓ

（ｇ）２４．１ｓ

（ｈ）２８．０ｓ

图８　在不同时刻喉衬环向应力分布
Ｆｉｇ．８　Ｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｒｏａｔｉｎｓｅｒｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

图９　喉衬路径标记
Ｆｉｇ．９　Ｐａｔｈｍａｒｋｏｆｉｎｓｅｒｔｔｈｒｏａｔ

图１０　不同时刻喉衬沿Ｐａｔｈ１环向应力变化
Ｆｉｇ．１０　ＨｏｏｐｓｔｒｅｓｓｏｆｉｎｓｅｒｔｔｈｒｏａｔａｌｏｎｇＰａｔｈ１

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

·８４·
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图１１　不同时刻喉衬沿Ｐａｔｈ２环向应力变化
Ｆｉｇ．１１　ＨｏｏｐｓｔｒｅｓｓｏｆｉｎｓｅｒｔｔｈｒｏａｔａｌｏｎｇＰａｔｈ２

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

热膨胀变形大，喉衬环向热应力最大。同时，由

图１０与图１１可知，喉衬内表面在整个工作时间
内，数值都为负，表明喉衬内表面处于压应力状

态，且最大压应力随时间增加，先增大后减小。其

次，由图１１可知，喉衬与倒锥体绝热、背衬接触的
表面，环向应力为正值，表示处于拉应力状态，拉

应力最大部位为喉衬锥面倒圆处。最后，由图８
与图１１可知，喉衬环向拉应力随时间增加，先增
大后减小。

２．２　潜入式喷管喉衬完整性的试验验证

图１２给出某固体火箭发动机潜入式喷管试
验后喉衬残骸，设计压力６ＭＰａ，设计时间为２８ｓ，
喉衬结构强度满足材料强度要求，喉衬结构完整。

同时，由于应变值测试较为方便，在金属壳体外表

面大口端部贴环向应变片。图１３中 Ａ点的测试
值为１２５８με，图１３仿真计算结果为１１６４με，
两者误差为７５％。可知，通过潜入式喷管地面
热试车，验证了本文计算模型与数值方法的有效

性与准确性。

图１２　碳／碳喉衬残骸
Ｆｉｇ．１２　ＤｅｂｒｉｓｏｆＣ／Ｃｔｈｒｏａｔｉｎｓｅｒｔ

２．３　燃烧室压力对喉衬温度场与应力场影响分析

为了分析燃烧室压力对潜入式喷管喉衬温度

图１３　金属壳体环向应变分布
Ｆｉｇ．１３　Ｈｏｏｐｓｔｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｅｔａｌｃａｓｅ

场与压力场的影响规律，采用与上节相同的计算

模型与数值方法，开展了典型压力工况 ６ＭＰａ、
９ＭＰａ、１２ＭＰａ下喷管热结构计算，图１４～１６分
别为６ＭＰａ、９ＭＰａ、１２ＭＰａ压力下的喉衬环向应
力分布与温度分布。图 １７给出了在 ６ＭＰａ、
９ＭＰａ、１２ＭＰａ压力下喉衬最大压应力与拉应力。
随燃烧室压力增大，主流燃气与喷管内表面对流

换热系数增大，喉衬内表面温度升高。喉衬的拉

应力最大部位都是倒圆处，喉衬拉应力最大部位

为喉衬上游内表面，在不同压力下，喉衬危险部位

是一致的。随压力增大，喉衬环向拉应力增大，环

向压应力减小，在高压下喉衬更容易在倒圆处产

生裂纹，增大喉衬发生断裂的风险。

（ａ）环向应力分布
（ａ）Ｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｂ）温度分布
（ｂ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图１４　压力６ＭＰａ时喉衬温度与环向应力分布
Ｆｉｇ．１４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｒｏａｔｉｎｓｅｒｔａｔｐｒｅｓｓｕｒｅ６ＭＰａ

为了进一步研究喉衬环向拉应力、压应力与

燃烧室压力的关系，依据图１７获取的数据，进行
线性拟合，获取了拉应力与燃烧室压力的线性关

系，如式（２）所示；压应力与燃烧室压力的线性关

·９４·
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（ａ）环向应力分布
（ａ）Ｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｂ）温度分布
（ｂ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图１５　压力９ＭＰａ时喉衬温度与环向应力分布
Ｆｉｇ．１５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｒｏａｔｉｎｓｅｒｔａｔｐｒｅｓｓｕｒｅ９ＭＰａ

（ａ）环向应力分布
（ａ）Ｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

（ｂ）温度分布
（ｂ）Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图１６　压力１２ＭＰａ时喉衬温度与环向应力分布
Ｆｉｇ．１６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｒｏａｔｉｎｓｅｒｔａｔｐｒｅｓｓｕｒｅ１２ＭＰａ

系，如式（３）所示。由图１７可知，压应力、拉应力
拟合曲线与数据吻合较好，精度较高。

σｔ＝１．３２Ｐ＋２５．５２　６ＭＰａ≤Ｐ≤１２ＭＰａ
（２）

σｐ＝３．１０Ｐ－８３．９０　６ＭＰａ≤Ｐ≤１２ＭＰａ
（３）

其中：σｔ为拉应力，单位为 ＭＰａ；σｐ为压应力，单

图１７　不同燃烧室压力下喉衬最大压应力与拉应力
Ｆｉｇ．１７　Ｍａｘｉｍｕｍｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｔｒｅｓｓａｎｄｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｓｓｏｆ

ｔｈｒｏａｔｉｎｓｅｒｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

位为ＭＰａ；Ｐ为燃烧室压力，单位为ＭＰａ。

３　结论

针对固体火箭发动机潜入式喷管的热应力问

题，分析了在不同压力下喉衬温度与应力分布，并

通过潜入式喷管热试车，验证了本文计算方法的

有效性与准确性。分析结果表明，喉衬环向应力

最大值为压应力，位于内表面，且随时间增大，先

增大后减小。其次，随压力升高，喉衬危险部位保

持一致，而喉衬环向压应力增大，环向拉应力减

小。本文热应力计算结果，为潜入式喷管设计与

试车安全性分析提供理论指导，保证了发动机潜

入式喷管工作过程的安全性与可靠性。
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