
2021 年 2 月
第 42 卷 第 2 期

Feb. 2021

Vol.42 No.2
推 进 技 术

JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

潜入式喷管喉衬界面间隙优化设计 *

龚建良 1，胥会详 1，张正泽 1，薛 瑞 2，王春光 1

（1. 西安近代化学研究所， 陕西 西安 710065；
2. 西安交通大学 航天航空学院 机械结构强度与振动国家重点实验室，陕西 西安 710049）

摘 要：为了解决固体火箭发动机潜入式喷管喉衬在热载荷与内压联合作用下界面间隙优化问题，

数值模拟方法求解了喷管热结构响应。采用流体仿真软件，计算了潜入式喷管流动过程的稳态流场，获

取了高温燃气流动参数与固体壁面对流换热系数。并采用三维有限元结构计算平台，编写了非均布壁面

压力载荷与非均布对流换热系数子程序，求解了喉衬前后搭接界面间隙在 0mm，0.05mm，0.10mm，

0.15mm，0.20mm下喷管热结构耦合问题，获取了材料内部温度场与应力场分布。结果表明，喉衬环向

压应力与拉应力都随时间增加，先增大后减小。其次，随间隙增大，喉衬拉应力先减小后增大，喉衬压

应力先增大后减小。再次，依据界面闭合与喉衬环向受力最小的准则，确定了喉衬前后间隙的相对最优

值，前间隙相对最优值 0.10mm，后间隙相对最优值 0.05mm。本文数值方法可为喷管热防护材料界面搭

接与喉衬界面间隙设计提供指导，也可应用于评估喷管热防护与结构强度安全余量。
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Abstract： In order to solve the problem of the optimization of interfacial gap for submerged nozzle insert
throat of solid rocket motor upon thermal loading and aerodynamic pressure，the simulation was performed to
study the thermo-structural response of a submerged nozzle. By means of fluid simulation software，the steady
flow field of nozzle flow was obtained，and the flow parameters of high temperature gas and convective heat coeffi⁃
cients of nozzle wall were obtained. Meanwhile，based on three-dimensional finite element software with the sub⁃
routine of non-uniform pressure and non-uniform heat transfer coefficients，the thermo-structural response of
the submerged nozzle was solved，when the value of interfacial gap for throat insert is 0mm，0.05mm，0.10mm，

0.15mm，0.20mm，respectively. The distribution of temperature field and stress field were obtained for the sub⁃
merged nozzle. The results show that both the hoop compressive stress and tensile stress of throat insert increase
at first and then decrease with the increase of time. Secondly，with the increase of interfacial gap，the tensile
stress of throat insert decreases at first and then increases，while the compressive stress first increases and then
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decreases. Thirdly，according to the criterion of interface closure and the minimum hoop stress，the relative opti⁃
mal value of interfacial gap for throat insert is obtained. The relative optimal value of front gap is 0.1mm，and the
relative optimal value of rear gap is 0.05mm. The analyses of gap design and join interface can be conducted by
the present numerical method，and the margin about thermal protection and structural strength of the nozzle also
can be determined，too.

Key words：Solid rocket motor；Submerged nozzle；Finite element method；Thermal stress； Interface
stress

1 引 言

固体火箭发动机工作过程是一种高温高压的复

杂物理化学过程，采用现有设备与实验平台，难以精

确描述发动机工作全部过程［1-2］。借助于现代数值仿

真方法的快速发展，固体火箭发动机仿真计算作为

一种辅助设计手段，如结构计算、流场计算、多物理

场耦合计算等，在发动机设计中得到普遍使用。固

体火箭发动机结构计算作为发动机安全评估重要方

面，包括了联接强度校核计算、壳体强度分析、装药

结构完整性安全评估、喷管热结构计算等［3-6］。

一般，导弹或者运载火箭发动机采用潜入式喷

管实现发动机能量转化，潜入式喷管主要由壳体、倒

锥体绝热层、喉衬、背衬和扩散段绝热层胶接装配而

成。在高温主流燃气持续传热下潜入式喷管内部形

成温度差，产生热膨胀变形，热防护材料相互挤压或

分离，在高压流动燃气联合作用下，热防护材料可能

产生裂纹，或者材料界面发生软化、热解。如果热防

护材料界面搭接设计与间隙值不恰当，可能发生搭

接界面燃气窜火或者异常烧蚀，危及喷管安全工作，

导致发动机试车失败。

针对喷管热结构问题，国内外已经开展强度与

失效分析。通过研究复合喷管热与结构耦合分析，

表明温度场对热应力场具有重要影响［7］。文献［8］分

析了喷管喉衬动态响应过程。针对固体火箭发动机

潜入式复合喷管，采用三维有限元方法，燃气参数依

据一维等熵流确定，分析了喷管结构缝隙与接触应

力的变化趋势［9-10］。针对试验发动机喷管，分析了表

面烧蚀、界面接触热阻、背壁热解、界面脱粘对喉衬

温度场影响［11］。文献［12］分析了喉衬力学失效行

为。文献［13］分析了喷管扩散段联接方式对扩散段

应力场分布影响。针对中型复合喷管，分析了界面

摩擦对温度场与应力场影响［14］。针对小型发动机长

尾复合喷管，分析了界面间隙对喷管热应力影响，表

明了界面间隙不能改变喷管热应力分布场，但可以

改变热应力强度［15］。

影响潜入式喷管热结构安全的因素众多，其中

喉衬前后界面间隙对喷管热结构安全具有重要影

响，然而喉衬前后界面间隙值设计经常依赖于工程

经验，缺乏有效理论指导，因此需要开展潜入式喷管

喉衬热应力分析，并进行喉衬前后界面间隙设计优

化。本文针对潜入式喷管，采用流动分析软件获取

流动参数与固体界面对流换热系数，以其作为边界

条件，并采用三维有限元程序，分析了喉衬前后界面

间隙值对其内部温度场、应力场、界面闭合状态影响

规律，并给出了前后界面间隙的相对最优值。

2 喷管模型与边界条件

2.1 结构模型及网格划分

潜入式喷管由多种不同材料胶接而成，金属壳

体为承力部件，采用热强度高的钛合金；喷管热防护

由高硅氧倒锥体绝热层、细编穿刺 C/C喉衬和高硅氧

扩散段绝热层组成，内表面满足气动型面要求。由

于喉部是喷管热环境最为严酷部位，在其外表面铺

设隔热背衬，缓解了喉衬对扩散段绝热层挤压，对金

属壳体起到热防护作用。

依据喷管工作过程，考虑热结构主要影响因素，

对喷管物理模型做如下假设：（1）发动机喷管气流是

纯气相稳态，燃气参数（如温度与压力）不随时间而

变；（2）不考虑内壁面烧蚀退移；（3）不考虑辐射传热

与壁面粒子热增量。

针对潜入式喷管几何模型，建立了喷管三维数

值模型，为了降低计算规模，取 1/12对称模型，采用

圆柱坐标系，在对称面上施加对称约束。采用结构

化网格划分喷管几何模型，喷管总网格数 9453个，如

图 1所示。为了便于分析潜入式喷管各搭接面挤压

与分离情况，对喉衬搭接界面进行编号，前界面 AB，

BC，后界面 DE，EF，如图 2，坐标为无量纲。

2.2 热与力边界条件

燃气与喷管内壁对流换热采用第三类边界条

件为
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-λ( ∂T∂n ) w = h c (T - T f) （1）
式中 h c（对流换热系数）与 T f（主流燃气温度）由

流体计算软件确定；T为内壁温度［4］。忽略喷管外表

面的散热，采用绝热边界条件。图 3给出了潜入式喷

管在燃烧室压力为 6MPa下，上表面与下表面的对流

换热系数沿轴向变化，最大值为 8.266kW/（m2∙K）；图

4给出固体火箭发动机稳态内流场的温度分布。图 5
给出了固体火箭发动机稳态内流场的压力分布。

3 数值结果与分析

3.1 在前后界面间隙值都为 0.05mm时喷管热应力

分析

针对三维潜入式喷管，设置界面间隙 AB，BC，

DE，EF都为 0.05mm，施加温度与内压联合载荷，采用

有限元方法，获取了喷管在 28s时的温度场分布，如

图 6所示。可知，主流对喉衬加热非常明显，整个喉

衬温度都具有明显上升，因为 C/C喉衬导热系数高，

热流密度大。其次，壳体外表面温度低，为环境温度

300K，由于背衬导热系数远低于喉衬的，背衬对壳体

起到隔热作用。倒锥体绝热层导热系数较低，传热

深度浅。扩散段绝热层主流燃气静温低，对流换热

系数低，热流密度低，传热深度浅。图 6给出了在 28s
时喷管 Mises应力分布，可知，喷管最大应力部位是

壳体圆柱段前端，最大值 176MPa，满足钛合金壳体强

度使用要求。

喉衬环向应力为喉衬热应力主要分量形式。图 7

Fig. 6 Submerged nozzle at time 28s

Fig. 1 Mesh generation of nozzle

Fig. 2 Interface mark and component of submerged nozzle

Fig. 3 Heat transfer coefficient of inner surface in

submerge nozzle at pressure 6MPa

Fig. 4 Temperature distribution about the steady field of

SRM at pressure 6MPa

Fig. 5 Pressure distribution about the steady field of SRM

at pressure 6MPa
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给出了在不同时刻喉衬环向应力分布。可知，喉衬

最大应力部位在收敛段喉部上游，由于在喉部上游

处流换热系数最大，与喉衬初始温差大，喉衬热膨胀

变形大，喉衬热应力最大，数值为负，喉衬受到压应

力作用。其次，喉衬拉应力最大部位为喉衬斜坡倒

圆处，为了避免喉衬工作过程破坏，此处倒圆角半径

可以适当增大。再次，喉衬环向压应力与拉应力随

时间延长，先增大后减小。最后，在喷管工作过程，

喉衬最大压应力与拉应力满足喉衬强度要求，处于

安全范围内。

3.2 界面间隙值对喉衬热应力影响分析

针对潜入式喷管，分析了喉衬前后界面间隙值

为 0mm，0.05mm，0.10mm，0.15mm，0.20mm时，界面间

隙值对界面贴合状态、喉衬内部热应力影响。图 8给
出了不同界面间隙值时，喉衬在 28s时界面的间隙

值。图 9给出了不同界面间隙值时，喉衬在 28s时环

向应力分布。表 1统计了不同界面间隙值，喉衬界面

贴合状态与环向应力极值分布。图 8表明了在不同

Fig. 7 Hoop stress distribution of throat insert at different times

Fig. 8 Interfacial open displacement of throat insert with

various structure gap at 28s
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界面间隙值，喉衬前界面都是闭合状态；在界面间隙

值大于 0.15mm时，喉衬后界面是打开的，可能引起高

温燃气窜入界面内部，造成喷管结构失效。其次，图

9表明了随间隙增大，喉衬拉应力先减小后增大，喉

衬压应力先增大后减小。为了提高潜入式喷管在工

作过程安全性，需要给定喉衬前后界面相对最优间

隙值。依据界面闭合与喉衬环向受力最小的准则，

由表 1可知喉衬前界面间隙在 0.10mm时，喉衬环向

拉应力最小；喉衬后界面间隙在 0.05mm时，界面闭合

效果较好。因此确定喉衬前界面间隙相对最优值

0.10mm，后界面间隙相对最优值 0.05mm。

3.3 喉衬前后界面间隙优化分析

依据喉衬界面相对最优值，喉衬前间隙 AB与 BC

为 0.10mm，后间隙 DE与 EF为 0.05mm，在内压与温

度联合载荷下，展开喉衬与界面贴合状态分析。图

10给出了喉衬环向应力分布，环向拉应力最大值为

33.6MPa，环向压应力最大值为 65.2MPa，满足喉衬强

度使用要求。

图 11给出了喉衬界面在不同时刻的界面贴合状

态。喉衬前界面在 0.04s开始闭合，喉衬后界面在

0.44s开始闭合。由于喉衬前界面处于上游，主流燃

气温度高，热流密度大，温度上升高，喉衬变形大，喉

衬与倒锥体界面剧烈挤压，喉衬前界面闭合速度快。

喉衬后界面处于下游，主流燃气温度低，喉衬温升

小，热膨胀变形小，喉衬与扩散段存在轻微挤压。同

时，在整个工作过程，喉衬前界面完全闭合，喉衬后

界面部分贴合。因此，喉衬前后界面在整个工作过

程处于闭合状态，避免了高温燃气流入喷管内部，保

证了潜入式喷管结构安全。

3.4 潜入式喷管地面试车

某固体火箭发动机，采用潜入式喷管设计，喉衬

前后界面间隙值控制指标为 0.05~0.12mm，在燃烧室

压力为 6MPa，工作时间为 28s时，潜入式喷管工作可

靠，各部件结构完整。图 12给出潜入式喷管试验后

喉衬残骸，可知，在喉衬上游内表面圆周方向均布有

冲刷的痕迹，喉衬整体结构完整，表明了本文潜入式

喷管热结构分析合理，喉衬结构设计与前后界面间

隙值设计是合理的。

Table 1 State statistics of throat insert with various

interfacial gap

Gap/mm

0.00
0.05
0.10
0.15
0.20

Forward
interface
Close
Close
Close
Close
Close

Afterward
interface
Close
Close
Close
Open
Open

Maximum
tension

stress/MPa
34.9
33.7
33.6
33.7
46.1

Maximum
compressive
stress/MPa
-63.8
-66.2
-65.6
-64.7
-55.8

Fig. 9 Hoop stress distribution of throat insert with various

structure gap at 28s

Fig. 10 Hoop stress distribution of throat insert with

forward gap 0.10mm and backward gap 0.05mm
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4 结 论

本文研究了固体火箭发动机潜入式喷管喉衬前

后界面间隙相对最优值设计问题，得到了如下结论：

（1）在热载荷与燃气压力联合作用下，潜入式喷

管喉衬环向压应力与拉应力都随时间延长，先增大

后减小。

（2）在热载荷与燃气压力联合作用下，随界面间

隙增大，喉衬拉应力先减小后增大，喉衬压应力先增

大后减小。

（3）分析了在不同界面间隙工况下喉衬内部应

力与界面贴合状态，依据界面闭合与喉衬环向受力

最小的准则，确定了潜入式喷管喉衬前界面间隙相

对最优值 0.10mm与后界面间隙相对最优值 0.05mm，

为潜入式喷管喉衬界面间隙工程设计提供依据。
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Fig. 11 Interface state of throat insert at different times

Fig. 12 Carbon-carbon throat insert of submerged nozzle

after the ground hot firing test

（编辑：史亚红）

420


