
!"#$ 年 # 月

第 $0 卷C第 # 期

推C进C技C术
DEF%G5)EHI%EIF)JKEGLMNOGE)EPQ

D;'R!"#$

!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!

S*TR$0CG*R#

固体火箭发动机壳体强度热力耦合分析"

王春光#

! 任全彬!

! 田维平!

! 史宏斌!

! 王雪坤!

+#/西北工业大学 航天学院! 陕西 西安 3#""3!*

!/中国航天科技集团公司 第四研究院第四十一所! 陕西 西安 3#""!1,

CC摘C要" 为了研究导弹发动机壳体在高空飞行时的温度' 应力' 应变状态! 从而对壳体的结构

强度进行校核! 研究了导弹壳体气动加热的计算方法! 建立了某发动机壳体的三维有限元模型! 合

理简化气动边界条件! 计算壳体温度随导弹飞行时间的变化# 对比风洞试验结果! 有限元计算结果

与试验结果一致性较好# 分析了 5b5lFJ 软件热V力耦合实现方法! 对该模型施加不同时刻的外力

载荷! 实现壳体的热V力耦合数值分析# 进行热V力耦合联合加载试验! 对比计算结果与试验结果!

计算结果与试验结果吻合较好# 壳体的应力' 应变都远小于材料的极限值! 壳体结构安全# 该有限

元计算方法可以用来进行壳体的热V力耦合强度分析#
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?@引@言

外力载荷主要是由于弹体的横向及纵向过载对

壳体产生的剪切及弯矩载荷" 热载荷会使壳体材料

强度降低!降低壳体的使用安全性!同时热载荷也会

导致额壳体产生一定的热应力" 热力耦合分析在发
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动机药柱结构完整性研究中应用较多!邓斌
/#0

等在

研究药柱完整性时!考虑了对流换热影响!进一步提

高了热载荷下的结构响应计算精度!准确分析了热载

荷历史对装药的累积损伤影响" 以往对壳体的安全

性分析!通常只是模拟壳体的水压检验过程!很少考

虑温度变化带来的影响
/! d10

" 郭瑞平
/20

通过有限元

分析!研究了含表面裂纹圆柱壳体的局部热力耦合效

应!适用范围有限"

为了真实模拟发动机壳体飞行过程中的实际工

作状态!准确分析发动机壳体的温度%应力%应变随飞

行时刻的变化!需要按着导弹实际飞行弹道的外载及

温度对壳体进行热力耦合强度分析" 本文以在气动

加热及外力载荷联合作用下壳体强度的分析为研究

对象!假设壳体处于最恶劣的工作状态飞行!即外防

热涂层全部脱落!整个发动机壳体都暴露在空气中"

利用 5b5lFJ 有限元软件建立仿真模型!进行某发

动机壳体静热强度的热力耦合数值分析!最后将有限

元仿真结果与模拟试验结果做了比较"

A@物理模型和计算方法

AB?@瞬态传热计算方法

!/#/!C气动热流计算方法
/3 d#"0

+;,驻点热流

采用 %;>B%,̂̂ &TT方程计算驻点热流密度"
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+Y,平板热流

平板热流分层流和湍流两种!用临界雷诺数判断

准则来确定流体状态" 临界雷诺数主要是一个与马

赫数有关的经验公式"

#:

:

h+

+

&

2

&

B.

$

&

,

7+

h#"

1E$3 i"E!$!1%

&

B"E""0"#1%

!

&

当 #:

X

n#:

:

时!采用层流平板气动加热公式

D

X

h"E$$!2"3

B!.$

+

&

2

&

#:

B"E1

X

+;

+

B;

6

,<

当 #:

X

&

#:

:

时!采用湍流平板气动加热模型
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+:,锥面热流

锥面热流亦分层流和紊流两种"

当 #:

X

n#:

:

时!采用层流锥面气动加热公式"
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本文所述发动机壳体采用平板热流密度进行计

算!计算中未考虑飞行攻角的影响"

!E#E$C温度分布计算

固体火箭发动机壳体外表面的热流密度均匀分

布!认为壳体只有在厚度方向存在温度梯度" 因此本

文在发动机壳体厚度方向采用一维导热模型计算温

度分布!求解温度分布的导热基本方程为
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式中
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为材料密度*-

a

为材料比热*K为导热系

数*=为径向坐标"
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式中
3

为材料辐射系数*

%

为波尔兹曼常数*;

6

为壁焓*;

+

为恢复焓*D

*+

为表面为热力学温度零度时

传入防热层的热流密度*9

6

为材料壁表面的热力学

温度"

ACA@热弹塑性本构方程

基于有限变形理论!假设材料具有各向同性应变

硬化的特性!塑性条件满足 S*'Ve,9&9屈服准则!采

用弹塑性增量理论 I+;'^7TV%?&99流动法则!则在弹性

变形区域的热弹塑性本构方程为
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式中 H
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为应力增量*T
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为弹性知阵*H
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为温

度应变增量*H

3

为全应变增量!由弹性应变增量和温

度应变增量相加而成" 在塑性变形区域!热弹塑性本

构方程为

H

%

hT

&

+H

3

BH

3

a

BH

3

*

,C +1,

式中 H

3

a

为塑性应变增量*H

3

为全应变增量!由

弹性应变增量%塑性应变增量和温度应变增量相加而

成"

G@数值计算方法

GC?@热力耦合计算方法

5b5lFJ 热分析类型包括稳态传热和瞬态传热!

传热方式有热传导!热对流!热辐射三种" 同时

5b5lFJ 又具备热V力耦合分析的能力! 直接利用其

中的 N$U.%L单元!分析壳体承受高温及外载作用下

的应力应变场
/##!#!0

" 有限元具体的加载过程见图 #"

"##
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CC第一载荷步用来计算壳体的温度场分布!同时计

算出壳体由于温度升高导致膨胀而产生的热应力应

变*第二载荷步温度场保持不变!施加外部载荷!计算

壳体在该温度场下的应力应变" 有限元自动耦合热

应力应变与外载产生的应力应变!输出总应力应变以

及之前计算的温度场!最终实现壳体的热V力耦合分

析" 如果此时需要继续计算下一个工况的应力应变

及温度场!则重复以上步骤"

GBA@物理及数学模型

发动机壳体材料为超高强度钢 U0"25!壳体筒

段壁厚 #R-AA!封头壁厚 !R1AA!加强环壁厚 1AA"

直接在 5b5lFJ 有限元计算软件中进行三维实体建

模" 因为壳体外载荷都是轴对称分布的!为简化计

算!加快收敛!在不影响计算精度的前提下取 #4! 建

立三维实体模型进行分析!具体模型如图 !+;,所示"

后续结果文件显示时!可以将半个模型沿对称面镜

像!显示为整个壳体" 前封头以及后封头都已经过合

理简化!不会引起应力集中" 本文利用 5b5lFJ 强

大的网格划分能力!得到较好的网格划分结果!局部

网格划分情况如图 !+Y, d+ ^,所示" 其中壳体筒段

厚度方向共 0 层!单元总数为 #1 万个"

.0:CA@.0"04&&$&<&"4<(*&$+"*42&$('+$:,0*

GCG@材料输入

本文需要进行金属材料的弹塑性分析!并同时加

入温度对材料性能的影响" 当金属材料具有弹塑性

变形行为时!有限元软件除了需要输入泊松比
,

和弹

性模量 ?外!还要输入材料屈服应点以后的应力应

变关系" 此处必须要分清名义应力>名义应变+工程,

与真实应力>真实应变之间的关系!我们平时试验所

得到的试件单轴拉伸曲线其实是名义应力>应变曲

线" 然而 5GJQJ 与 5b5lFJ 有限元计算时!需要输

入的为真实应力+

%

7+?&

,与塑性应变+

3

aT

,曲线" 所以

需要以下换算过程
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本文通过 NJJV##"N电子万能试验机对标准超强

度钢试件进行了测试!得到不同温度下的试件材料性

能!并通过合理转化!得到超高强度钢壳体的材料参

数!作为有限元输入!具体如表 # 所示" 壳体材料的

热物理性能通过查阅资料得到!具体如表 ! 所示"

1+=$&?@V+4&,0+$F+,+<&4&,3(#%$4,+ 20:234,&":4234&&$

L&Aa&+;7?+&4k e*̂?T?94PI;

%

"/!

4eI;

%

Y

4eI;

!" !"" #$2. #1-!

#"" !"" #$21 #1..

!"" #-2 #$1- #1.0

$"" #.2 #$#0 #13-

$1" #21 --" #1#!

0"" #2$ -3! #$32

01" #13 .-# #!3-

1"" #0- 3.$ #"!-

###
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1+=$&A@12&,<(F2-30'+$F,(F&,4- (#%$4,+ 20:234,&":4234&&$

e;7&+,;T

U&'9,7>

4+ `=4A

$
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L<&+A;T:*'^?:7,_,7>

4+\4+A2k, ,

Ja&:,],:<&;7

4+ `D4+ `=2k, ,

U0"25 3."" !#/33 "/0.2

GCI@外载条件

根据导弹飞行弹道的各种工况!计算出不同时刻

壳体各个截面位置的轴力%剪力%弯矩的分布情况!如

图 $ 所示!距前裙不同位置的剪力及轴力载荷为加载

系数 Kh# 时刻的值"

.0:BG@U(+**034,0=%40("30"42&*0##&,&"43&'40("3(#'+3&

GBJ@边界条件

初始化整体温度场为标准状态!即 !3$k" 由于

发动机内绝热的作用!在飞行时间内!内部燃气作用

所产生的热量只有少部分传递到壳体!该部分热量导

致壳体的温升很小!相比于外部热流产生的温升可以

忽略不计" 为简化计算过程!在传热分析时近似考虑

壳体内表面为绝热条件"

为真实数值模拟壳体在飞行过程中实际受力状

态!需要合理给定边界条件以及加载方式!将壳体前

裙固支!对称面施加对称约束 ZJQee!后裙放开!示

意图见图 0"

为合理模拟飞行过程中剪力加载方式!避免了应

力集中!需要将剪力载荷转化为面上的均布载荷!加

载位置在壳体表面的上 #40 圆环!圆环宽度取

2"AA!建立圆环与相应轴线上中心点的耦合关联!这

样集中剪力载荷直接加载到中心点位置即可!有限元

软件自动将集中力分布到 #40 圆环表面上"

.0:CI@a(%"*+,- '("*040("3

I@计算结果与讨论

IB?@温度分布

传热数值计算时将冷壁热流边界条件按式+!,

转化为热壁热流!直接施加在壳体外壁上!导弹全程

飞行 !"9" 为了验证温度场计算的准确性!对壳体试

件进行了风洞试验!试验模拟壳体在弹道内的热流边

界条件!对比有限元计算结果与风洞试验结果并进行

相应分析"

.0:CJ@D2+":&3(#4&<F&,+4%,&/04242&#$0:2440<&

如图 1 所示!有限元计算结果与风洞试验结果变

化趋势相同" 有限元计算结果曲线光滑!试验结果明

显为分段线性的" 本文认为造成这种现象的主要原

因是)风洞试验的输入热载荷不是按照冷壁热流实施

输入!需要对冷壁热流进行拟合!拟合原则是总热量

相等+即总冷壁热流相等,的原理!试验的热流为'台

阶(方式加载!因此必然会导致温度变化在一定时间

内呈线性分布"

!"9时发动机壳体外壁温度达到最大!约为

1!3v!有限元计算结果与试验结果一致!温度场分布

如图 2 所示" 观察图 2 发现!加强环及前后裙位置的

温度较壳体筒段温度低!这是因为在加强环及前后裙

位置的壳体厚度较筒段厚很多!吸收相同的热量时温

升必然小于厚度较薄的位置"

.0:CK@N%4&,/+$$4&<F&,+4%,&(#42&'+3&+#4&,A\ 3&'("*3

ICA@外力载荷作用计算结果

传热计算同时!根据总体任务书要求!施加在该

弹道内的外力载荷条件" 根据实际飞行弹道!选取两

!##
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种较为恶劣的工况为研究对象进行热力耦合数值模

拟!分别为)模拟导弹飞行 -/239+主动段,的热载荷

条件!同时施加该弹道的力载荷条件+Kh#,!轴力 9

h11 `G!内压 3eI;*模拟导弹飞行 !"9+被动段,的

热载荷条件!同时施加该弹道的力载荷条件 +Kh

"R3#1,!轴力 9h"`G!内压为 "eI;"

图 3 + ;, 为 -R239时刻的热应力!最大值为

1#eI;!出现在壳体收敛段与后裙过渡位置!这是因

为此处后堵盖没有受到外部气动加热!导致壳体在此

处温差较大!造成较大的热应力*图 3+Y,为热应力耦

合外载荷所产生的 e,9&9应力!最大值为 .3-eI;!出

现在壳体前加强环位置!小于此时材料的极限强度

#1..eI;!结构安全!壳体不会破坏" 此时!热应力约

占热力耦合应力的 2f*图 3+:,%+ ^,为轴向应变%环

向应变" 轴向应变最大值为 $/# j#"

B$

!出现在前封

头赤道线下表面" 环向应变最大值为 1/! j#"

B$

!出

现在前后加强环之间壳体上表面*图 3+&,为纵向位

移!最大值为 !3/#AA!出现在壳体自由端后堵盖上"

.0:BL@.0"04&&$&<&"4,&3%$43+#4&,ZCKL 3&'("*3

图 . + ;, 为 !"9时 刻 的 热 应 力! 最 大 值 为

!13eI;!出现在壳体收敛段与后裙过渡位置!原因也

是由于温差较大造成的*图 .+ Y,为热应力耦合外载

荷所产生的 e,9&9应力!最大值为 02#eI;!出现在壳

体前封头赤道线下表面!远小于此时材料的极限强度

-1"eI;!壳体不会破坏!结构安全" 此时!热应力约

占热力耦合应力的 !3f!可见随温度升高!热应力所

占比值逐渐升高*图 . +:,%+ ^,为轴向应变%环向应

变" 轴向应变最大值为 2R2 j#"

B$

!出现在前封头赤

道线下表面" 环向应变最大值为 2/! j#"

B$

!出现在

前加强环前侧上表面*图 .+&,为纵向位移!最大值为

!$/2AA!出现在壳体自由端后堵盖上"

.0:CM@.0"04&&$&<&"4,&3%$43+#4&,A\ 3&'("*3

ICG@外力载荷计算结果与试验结果对比

为了验证有限元模型的准确性!本文进行壳体的

热 B力耦合试验!加载方式与 $/0 节一致!首先通过

石英灯罩对壳体施加温度载荷!使壳体达到弹道内特

定时刻的温度!然后利用作动器对壳体施加外力!为

$##
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年

了避免应力集中作动器通过宽为 2"AA的包袋与壳

体连接" 在所关心位置贴上应变片测量轴向及环向

应变!后堵盖侧面安装位移计测量纵向位移" 最后!

输出试验结果!将试验结果与计算结果对比见表 $"

1+=$&G .0"04&&$&<&"4,&3%$43+"*4&34,&3%$43

K7&A9

H,',7&&T&A&'7

+&9?T79

L&97+&9?T79 M++*+4f

e;X -/239 !0/.AA !2/!AA 1/$

^,9aT;:&A&'7 !"9 !$/2AA !0/.AA 0/.

e;X97+;,'

-/239

5X,;T

$/# j#"

B$

$/1 j#"

B$

#!/$

O**a

1/! j#"

B$

0/1 j#"

B$

#0/1

!"9

5X,;T

2/2 j#"

B$

3/$ j#"

B$

./3

O**a

2/! j#"

B$

1/2 j#"

B$

#"/2

CC对比计算结果与试验结果!位移计算误差小于

2f!轴向应变计算误差小于 #$f!环向应变计算误

差小于 #1f!有限元计算结果与试验结果吻合性较

好" 随温度升高!后堵盖纵向位移和轴向及环向应变

均有增大趋势!这是因为壳体材料随温度升高模量减

小造成的" 应变计算误差较大!可能是因为)

+#,有限元建模与真实壳体之间存在一定差异!

如壳体壁厚在有限元建模里为 #/-AA!而壳体实际

壁厚为 #R- t"R#1AA" +!,材料参数选取的误差所

造成的!测试材料参数的试件为哑铃试件!与真实壳

体存在一定差距" +$,应变片粘贴方式造成的!在测

试中!环向和轴向应变片互为 -"g贴在局部打磨后的

壳体上!此过程为人力手工操作!很容易引入误差"

J@结@论

通过本文研究!得到以下结论)

+#,本文所建立某发动机壳体三维有限元模型!

计算气动载荷作用下壳体的温度变化!计算结果与试

验值吻合较好!误差仅控制在可以接受的范围内" 本

文所建立的有限元模型可以用来进行壳体的气动加

热计算"

+!,本文进行壳体的热V力耦合分析!发现随温度

升高!热应力占总应力的比值逐渐增大!当该导弹飞

行 !"9!壳体外壁温度达到 1!3v时!热应力占总应力

的比值为 !3f"

+$,有限元模型计算值与相应的热 B力耦合联

合加载试验测试值吻合较好!说明有限元计算结果可

以作为壳体设计及分析的参考依据!可以较好的表征

壳体在实际工作过程中的温度%应力%应变状态!该方

法可以用来校核导弹在飞行过程中壳体强度" 在本

文的加载过程中!壳体的最大应力小于材料的极限强

度!因此可以认为壳体结构在飞行过程中是安全的"

+0,计算结果表明!该导弹壳体在没有外防热涂

层的情况下!飞行结束后仍可以保持结构完整"

因此本文认为在文中计算的弹道内!该发动机壳

体可以不喷涂外防热涂层"
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