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摘    要： 针对某重型运载火箭发动机地面热试车时绝热扩张段外露段结构破坏的故障，进行了失效模式分析，并基于

模态结果和功率谱密度实测数据，开展了动力学仿真计算。仿真结果表明：在高振动载荷作用下，与喷管壳体尾部交界处

的绝热扩张段产生较高的交变应力。伴随着发动机持续的高温高压高速燃气流动与粒子冲刷，绝热扩张段材料性能降低，

高应力部位处的内型面开始出现碳布脱落等非正常现象，壁厚不断减薄，最终导致该部位开裂进而引发绝热扩张段解体。

根据上述故障定位，提出了延长喷管壳体的补强方案，以此增加了高振动载荷环境下绝热扩张段的结构完整性保持能力，

并顺利通过地面热试车的验证考核，表明改进方案合理，措施有效。
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引　言

深空探测是当今世界高新科技中极具挑战性的领

域之一，是众多高新技术的高度综合，也是体现一个

国家综合国力和创新能力的重要标志，对保障国家安

全、促进科技进步、提升国家软实力以及提升国际影

响力具有重要意义[1]。进入新世纪以来，一些主要航天

大国纷纷加入深空探测行列，并相继制定了未来深空

探测发展规划，掀起了深空探测活动的又一个高潮[2]。

由于人类对资源需求的不断增加，各国对深空资源的

争夺日趋激烈。因此，具有快速响应、机动性强、成

本低等特点的固体运载火箭成为世界主要航天大国发

展的重点之一[3]。固体运载火箭结构简单、射前无需加

注推进剂且生存能力强、地面操作方便、发射方式涵

盖陆基简易塔架发射、公路机动发射和空中发射等多

种方式，可在数天至数小时内快速将有效载荷送入空

间[4]。目前许多大型的多级探测火箭如云雀、黑雁等深

空试验火箭都采用了固体火箭发动机[5]。

随着重型运载火箭规格和性能的不断扩展与提

升，对推力技术的要求越来越高，随之在地面试验或

飞行试验中发生问题的概率也越来越高。发动机在地

面试验或飞行试验中发生问题的概率也越来越高，问

题模式也趋于多样化[6]。由于工作环境最为恶劣，发动

机喷管是最易出现故障的部组件。有文献资料表明[7]，

喷管失效占固体火箭发动机失效总数的32%，在失效

原因中占第一位，常见的喷管失效为喷管的烧穿、喉

衬脱落、扩散段失效以及喷管粘接失效等[8-12]。

以某重型运载火箭为例，其发动机配套喷管具有

出口直径和初始扩张比大、外露长度长和工作压强高

等特点，为同期国内结构尺寸最大的喷管。首次地面

热试车时，工作至约23 s时刻，绝热扩张段外露于喷管

壳体的部分（下文简称“绝热扩张段外露段”）发生结

构解体破坏。基于故障树的分析法，确认高频振动载

荷是造成绝热扩张段外露段出现解体故障的原因。利

用动力学仿真手段，从机理上对故障进行了复现，根

据计算结果提出了相应的改进措施，并顺利通过地面

热试车考核，验证了机理的正确性，为大型喷管的结

构设计提供了参考，对喷管失效风险评估具有重要指

导意义。

1    故障描述

某发动机呈水平放置开展地面热试车，当工作至
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23 s时，位于Ⅰ-Ⅳ象限偏Ⅰ象限约20°处的绝热扩张段

在靠近喷管壳体大端端面的交线位置附近首先发生穿

火，随后绝热扩张段外露段开裂解体，喷管剩余部分

继续工作至结束，断口位置示意见图1。
 

绝热扩张
段外露段

喷管壳体
大端端面

55

125

1 538

断口位置

Ø
1
 8

0
0

 
图 1    绝热扩张段断口位置示意图

Fig. 1    Diagrammatic sketch on fracture location of adiabatic diffuser
 

2    失效模式分析

2.1    热防护分析

地面试车时，在断裂部位区域内Ⅰ象限上某点布

置有1处温度测点，测试的数据显示：在断裂发生的第

23 s时刻，该点实测温升不超过20 ℃。试车后喷管结

构完整部分的残骸概貌见图2。从图2可以看出，断口

处仍留有约50%的安全余量，且绝热扩张段的外表面

为高硅氧制品原状本色。温度和残骸两项数据均表明绝热扩

张段热防护可靠，因此可以排除热防护不足的失效模式。
 

 
图 2    喷管断口部位概貌

Fig. 2    General picture on fracture site of nozzle
 

2.2    产品质量分析

从原材料性能、产品成型、机加及流转等全过程

周期对绝热扩张段制品进行了详细复查。结果显示：

产品性能（如制品密度、拉伸强度、压缩强度、弯曲

强度、剪切强度等）满足指标要求，见表1。内部质量

经探伤合格（探伤编号：15UTB_067）。制品在成型

和机加过程中，均采用常规工艺，严格按照设计文件

和工艺文件执行，所有关键工序间均设置了检测点，

检验结果合格。在生产流转过程中，均采取了必要可

靠的防护措施，期间未发生任何意外情况。在运输过

程中，定制了专用的包装箱，制品尾部和中部均有限

位措施，且与包装箱的接触面均粘有15 mm厚的毛

毡，箱盖与顶部垫有约50 mm厚的软质塑料泡沫。这

样既可以有效约束制品在包装箱内的径向滑动，又可

以保证轴向有足够的缓冲。综上所述，产品质量不合

格的失效模式可以排除。
 

表 1    产品性能表

Table 1    The table of product performance

序号 项目 取样方向 指标要求 实测值 备注

1 拉伸强度/MPa 轴向
内层 ≥ 160 195.000 合格

外层 ≥ 40   55.000 合格

2 压缩强度/MPa 轴向
内层 ≥ 85 138.000 合格

外层 ≥ 65   75.900 合格

3 弯曲强度/MPa 轴向
内层 ≥ 200 236.000 合格

外层 ≥ 60   89.400 合格

4 剪切强度/MPa 层间
内层 ≥ 20   26.900 合格

外层 ≥ 20   25.100 合格

5 密度/（g·cm−3） 任意 ≥ 1.60     1.630 合格

6 烧蚀/（mm·s−1） 任意 ≤ 0.08     0.047 合格
 
 

2.3    内压载荷作用分析

利用ANSYS软件，计算分析了该喷管绝热扩张段

高硅氧布层和碳布层在内压载荷下的轴向、径向及剪

切应力，计算结果见图3（涵盖断口及其附近区域，从

左至右依次为轴向应力、径向应力、层间剪切应

力）。根据图3的计算结果，提取了3个方向上高硅氧

布层和碳布层的最大应力，见表2。
 

表 2    三个方向应力最大值

Table 2    Maximum stress in three directions/MPa

项目 轴向 径向 剪切

高硅氧布 0.67 0.58 0.36

碳布 0.53 0.11 0.29
 
 

从表2可知，内压载荷作用下，绝热扩张段断口部

位处各个方向的应力水平均很小，安全系数较大。因

此，内压载荷造成材料强度不足从而导致绝热扩张段

外露段发生解体的故障模式可以排除。

2.4    实测振动加速度值分析

本台发动机参加地面热试车时，在喷管壳体的外

扩张锥面上设置有1个振动测点，记录了该测点在工作

过程中三个方向（轴向、径向、切向）的振动加速度

值，其原始实测数据时域图见图4。为尽可能排除噪声
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干扰，利用MATLAB软件自带的WAVEDEC函数对测

得的原始振动数据进行了4层滤波分解。同时，利用相

同的滤波手段，对某一发动机喷管的实测振动数据也

进行了同样层级的滤波处理，用作参照对比。两者经

滤波处理后得到的时域图见图5（其中，左图为本案喷

管，右图为参照喷管）。
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图 3    绝热扩张段外露段高硅氧布层（上）和碳布层（下）应力分布云图/MPa

Fig. 3    Distribution of stress on vycor glass fabric and carbon cloth in exposed section of adiabatic diffuser/MPa
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图 4    实测原始振动加速度时域图

Fig. 4    Time-domain graph of measured original vibration acceleration
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从图5可以看出，正常情况下，喷管扩张部位处的

振动加速度在发动机工作过程中具备稳定的幅值且呈

现规律性的波动。而本案喷管测点部位的振动加速

度，在未发生解体故障时，基本无明确的幅值且波动

毫无规律可循。解体时刻前后，有明显的突变现象。

解体后，振动才逐渐趋于正常。据此初步表明，振动

与喷管的结构完整性存在关联性。

 

进一步为分析振动对结构完整性的影响，选择

A和B两台发动机在相同位置测点处的振动实测值与本

案进行了对比，详见表3。A发动机装药量大，其喷管

的绝热扩张段外露段较短，B发动机装药量小，其喷

管的绝热扩张段外露段较长。相比而言，本案发动机

装药量介于上述两台发动机之间，喷管结构尺寸接近

于A发动机喷管，结构形式接近于B发动机喷管，且本

案喷管的绝热扩张段外露段最长。

由表3数据可以看出，在燃烧室后裙和喷管上，本案

所述发动机地面热试车时的均方根值均要大于A和B两台

发动机的均方根值，尤其在径向方向（与初始穿火位置

对应）。而均方根值是衡量振动能量的一个重要指标，

故认为振动对绝热扩张段外露段的故障影响不能排除。

3    故障定位

喷管在发动机结构中类似悬臂结构，试车过程

中，振动载荷过大使绝热扩张段缠绕布层层间产生较

大的剪切应力，持续的高应力导致绝热扩张段的薄弱

部位出现损伤，从而造成绝热扩张段从该部位发生结

构解体故障。结合第2节的故障分析，初步判定了振动

对绝热扩张段破坏有影响，进一步开展了动力学仿真

计算分析。计算方法为：

1）根据模态试验结果，修正有限元计算模型，获

得后续动力学计算所需初始参数；

2）将地面热试车的实测振动时域图转换为频谱

图，获得功率谱密度峰值对应的特征频率（只考虑低

频频率）；

表 3    三台发动机实测振动加速度

Table 3    Measured vibration acceleration of three motor

项目

均方根值/g

测点位置方向
燃烧室后裙 喷管

A 本案 B A 本案 B

0～7 s
轴向 5.5 5.9 2.8 9.1 14.5 15.9
径向 25.5 40.0 7.5 9.2 42.9 23.9
切向 4.6 6.3 1.6 3.3 17.1 13.7

7～23.1 s
轴向 5.4 6.0 3.3 5.9 9.6 15.4
径向 25.0 40.9 9.0 4.0 26.9 20.2
切向 4.4 6.4 1.9 2.1 9.6 11.6

23.1 s后
轴向 5.6 7.0 3.4 7.2 6.8 8.7
径向 24.2 36.1 9.2 5.0 17.4 11.6
切向 4.6 5.6 1.9 2.4 7.8 6.6
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图 5    滤波后的振动加速度时域图

Fig. 5    Time-Domain graph of vibration acceleration with filtered
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3）以绝热扩张段外露段解体破坏前的实测数据为

基础，将其功率谱密度线等效为上述特征频率的正弦

波，获得该正弦波对应的振动载荷；

4）将获得的振动载荷再通过时间积分等效为位移

载荷，分轴向和径向施加在地面热试车时的振动测点

部位上，由此得到绝热扩张段在振动载荷下的应力分

布，并通过对比方法，进一步确认了振动对绝热扩张

段结构完整性的影响。

3.1    模态分析

f (t)

x(t)

试验采用测量频响函数的方法来识别结构的模态

参数，即在敲击激励下，通过测量激励力 和系统响

应输出 ，得到系统的频响函数为

H(ω) =
Gx f (ω)
G f f (ω)

(1)

H(ω) Gx f (ω)

G f f (ω)

其中： 为频响函数； 为力与响应的互功率

谱； 为力激励的自功率谱。

对于任意的黏性阻尼的多自由度系统，将其通用

动力学微分方程进行拉普拉斯变换得[13]为

X(s) = H(s)F (s) (2)

其中

H(s) =
∑(

ψiψ
T
i

αi(js−λi)
+

ψ∗iψ
H
i

α∗i (js−λ∗i )

)
(3)

s = jω当 时，系统的频响函数可表示为

H(ω) =
∑(

ψiψ
T
i

αi(jω−λi)
+

ψ∗iψ
H
i

α∗i (jω−λ∗i )

)
(4)

λi = αi+ jωni

√
1−ξ2

i αi = −ξiωni ξi

ωni ψi

其中： ； ； 为模态阻尼

比； 为固有频率； 为振型。

xn =
1
n

i∑
i=1

fi (0)
fi(xn−1)

× xn−1 (5)

fi(0)

fi(xn−1)

其中：i为模态阶数； 为模态试验第i阶值频率测试

值；xn是第n次计算时的输入； 为第n–1次计算

的模态计算频率计算结果。

由式（1）得到的实测频响函数和式（4）的理论

频响函数确定结构的固有频率、阻尼比和振型。

试车前模态试验时采用橡皮绳自由悬挂方式，喷

管大端向下，呈垂直自由状态，获得一阶和二阶模

态，见图6。
建立有限元模型时，存在各种理论假设、边界条

件的近似、材料参数的不确定性、支撑刚度和连接刚

度的不恰当模拟等因素，使得有限元模型和试验模型

之间存在误差。通过公式（5）修正材料参数使得计算

结果与实际试验结果基本吻合，为后续计算奠定基

础，修正后有限元仿真结果见图7。

对比图6和图7可以看出，仿真与实验得到的波形
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（b）二阶模态, 固有频率37.2 Hz

 
图 6    喷管模态实验结果图

Fig. 6    The figure of modal test results on nozzle

（b）二阶模态, 固有频率38.1 Hz
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图 7    喷管模态仿真结果

Fig. 7    The figure of modal Simulation results on nozzle
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与固有频率基本一致，后续动力学计算采用与之相同

的有限元计算模型和材料参数。

3.2    功率谱密度峰值频率分析

利用MATLAB软件中的傅立叶函数公式将实测的

振动时域图转换为频谱图（低频影响大，仅考虑

10～200 Hz区间）。数据处理结果显示，存在42 Hz的
特征频率。然后将其功率谱密度线等效为频率为42 Hz
的正弦波，可得加速度峰值分别为轴向11.02 g，径向

1.5×10−3 sin(84πt) 4.5×10−3sin(84πt)

31.87 g，将加速度载荷再次等效为位移载荷，分轴向

和径向施加在喷管振动测点部位。其中，轴向位移载

荷 ，径向位移载荷 。

3.3    动力学仿真分析

根据3.1和3.2两小节中得到的有限元模型、材料初

始参数和加载载荷，计算得到绝热扩张段外露段在振

动载荷下碳布层等效应力和层间剪切应力分布云图，

见图8（最左边为喷管壳体出口）。
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图 8    外露段碳布层等效应力和层间剪切应力分布图/(MPa)

Fig. 8    Distribution of equivalent stress and Interlayer shear stress on carbon cloth in exposed section/MPa
 

从图8可以看出，在振动载荷条件下，外露于喷管

壳体的绝热扩张段碳布层最大等效应力和最大层剪切

应力分别为13 MPa和6.67 MPa，最大应力点距离喷管

壳体出口端面距离为54.9 mm，与喷管绝热扩张段碳布

层破坏位置相当，振动载荷对外露段结构影响显著高

于内压载荷的影响，振动载荷作用下的碳布层间剪切

应力比内压载荷作用下的碳布层间剪切应力大22倍，

由此确定绝热扩张段解体与振动载荷过大有直接关系。

3.4    故障机理

发动机工作时产生动态的振动载荷，喷管绝热

扩张段结构在动态振动载荷的作用下，产生了交变

应力。被喷管壳体（金属）遮护的绝热扩张段前半

部分，振动产生的交变应力主要由金属承担，在热

防护可靠的情况下，可以一直工作至结束并保持结

构完整；而无喷管壳体遮护的后半部分（即本文提

及的绝热扩张段外露段），在交变应力的作用下，

尤其是位于喷管壳体大端附近的高应力区，材料界

面剪切强度性能大幅下降，出现碳布脱落、内型面

不连续等异常现象。在持续的高燃气流冲刷和高交

变应力作用下，上述异常现象被逐步放大，最终导致

绝热扩张段外露段开裂进而发生结构解体破坏故障。

4    故障问题解决方法

在故障机理明确的情况下，针对上述故障问题提出

了增加喷管壳体遮护长度（相当于减少了绝热扩张段的

外露长度）的解决途径，并采用同样的前处理方式和材

料参数，相同的约束形式、边界条件和计算方法进行了

动力学仿真验证。共对比计算了3种状态（即喷管壳体

长度分别延长300、500和700 mm，喷管其余状态基本

不变），绝热扩张段外露段剪切应力分布云图见图9。
从中可以看出，与改进前状态（图8）相比，喷管

壳体延长后，绝热扩张段外露段的剪切应力最大值显

著降低。且延长量越多，绝热扩张段外露段的最大剪

切应力值越小。但当延长量达到一定程度后，其改善

效果不太明显。上述仿真表明：增加喷管壳体遮护长

度对绝热扩张段外露段的受力确实有改善作用，通过

增加喷管壳体遮护长度的措施来实现绝热扩张段外露

段抗振动载荷能力的提升是可行的。
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后续工作中，以某结构形式类似的喷管做动力学

对比参照，并依据本次仿真结果，将本案的喷管壳体

长度延长了300 mm，改进状态后的喷管顺利通过地面

热试车考核。

5    结　论

1）通过设计与工艺复查、振动加速度实测值对比

等手段，确定绝热扩张段发生结构解体破坏是由于喷

管不适应地面热试车时的振动载荷环境；

2）基于模态和振动功率谱密度分析，通过动力学

仿真计算，从机理上对本次结构破坏的故障进行了问

题复现；

3）仿真结果表明：增加喷管壳体的遮护长度可以

改善绝热扩张段适应振动载荷的能力，有利于高振动

载荷下发动机喷管保持结构完整性；

4）后续采取了喷管壳体遮护长度增加300 mm的

改进措施，发动机顺利获得地面热试车考核验证。证

明本文的仿真方法合理，改进措施有效。
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图 9    不同长度状态下外露段的剪切应力分布图/MPa

Fig. 9    Distribution of Interlayer shear stress on exposed section in different length states/MPa
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Failure Behavior Analysis of Expansion Structure of Heavy-Lift Carrier Rocket

ZHAO Wei，CUI Jianwei，ZHANG Tao，ZHANG Weiwei，LIU Guobin，WANG Min
（The 41st Institute of the Sixth Academy of China Aerospace Science & Industry Corp，Hohhot 010010，China）

Abstract：Aiming at the failure against structural damage in the exposed section of adiabatic diffuser during ground hot-firing

test of a heavy-lift carrier rocket，the failure mode analysis was carried out，based on the modal results and the measured data of

power spectral density also，the dynamics simulation was calculated. The simulation results show that the adiabatic diffuser at the

junction with the tail of the nozzle shell generates a higher alternating stress under the action of high vibration load，with the

continuous high-temperature，high-pressure and high-speed gas flow and particle scouring of the rocket motor，the material

performance of the adiabatic expansion section is reduced，the inner surface of the high-stress site begins to exhibit abnormal

phenomena such as carbon cloth shedding，and the wall thickness continues to decrease，which eventually leads to cracking at this

site and triggers the disintegration of the adiabatic diffuser. According to the above fault location，a reinforcement scheme for

extending the nozzle shell is proposed，which increases the structural integrity maintenance ability of the adiabatic diffuser under

high vibration load environment，and successfully passes the verification test of the ground hot-firing test，indicating that the

improvement scheme is reasonable，the measures are effective.

Keywords：heavy-lift carrier rocket；nozzle；vibration；structural damage；failure mode

Highlights：
●　The typical failure mode of the adiabatic diffuser is local perforation or overall fracture，while the failure mode described in this
paper is only the fracture of the exposed section of adiabatic diffuser.
●　The cause of failure is special. By means of technical zeroing，it is found that structural failure is related to vibration，focusing
on the direction of cause analysis
●　Using dynamic simulation methods，the failure mechanism is clarified. In the follow-up，targeted improvement measures were
taken，and the simulation results showed that the measures were effective and obtained the verification of the ground hot-firing test.
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