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Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ｂｒａｉｄｉｎｇ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓꎬ ２.５Ｄ ｂｒａｉｄｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅꎬ Ｔｈｅｒｍａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

０　 引言

编织复合材料结构呈网状交织不分层整体ꎬ具有

优良的层间性能和综合力学性能[１]ꎬ使用抗高温树

脂固化成型的碳纤维编织结构件具有十分良好的耐

烧蚀性和耐冲刷性[２]ꎮ 在生产工艺上ꎬ使用编织技

术可以直接编织出各种形状、不同尺寸的整体异型构

件ꎬ结构件成型后不需再加工ꎬ避免了后加工造成的

纤维损伤ꎮ 近 ２０ 年来ꎬ国际上对三维编织复合材料

的制造与应用技术ꎬ如用三维编织复合材料制造耐高

温、烧蚀和高冲刷的导弹头锥、火箭发动机的喉衬、发
动机裙和导弹弹体或火箭箭体、航天器特殊结构件、
飞机机翼等的研究极为重视[３]ꎮ

碳纤维复合材料编织制造纤维构架常用有 ３Ｄ

和 ２.５Ｄ 编织结构、正交三向结构、多轴向结构等ꎮ 在

工程实践中ꎬ考虑到自动化生产条件和效率问题ꎬ
２ ５Ｄ 编织结构往往成为优选ꎮ 编织复合材料在使用

过程中必须进行的弹性、热物理性能、强度和失效等

情况的分析计算主要有解析法和数值法ꎮ 用解析法

和数值法来预测编织复合材料的力学性能是一种成

本低且有效的方法ꎬ由于结构的复杂性用解析法对编

织复合材料的结构建模很困难[４]ꎮ 针对目前 ３Ｄ 编

织构件静态力学和动态力学研究较多[５－７]、热力性能

研究较少的情况ꎬ本文通过对工作于高温、热冲刷和

热力载荷复合作用环境下ꎬ使用碳纤维复合材料

２ ５Ｄ 编织工艺生产的发动机支撑结构的有限元分析

和地面热强度试验考核ꎬ研究该产品适应于高温热环
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境使用能力和结构热传导特性ꎬ同时通过试验验证有

限元分析的正确性和准确性ꎮ
１　 复合材料 ２.５Ｄ 编织结构件

１.１　 ２.５Ｄ 编织原理
２.５Ｄ 编织复合材料采用机织或编织成型ꎬ通过

纬纱和经纱之间缠绕形成互锁ꎬ纤维束在厚度方向上

以一定角度进行交织ꎬ使材料具有更好的整体性ꎬ因
而具有良好的剪切性能及很强的可设计性ꎮ ２.５Ｄ 编
织复合材料避免了 ２Ｄ 编织复合材料层间性能差和

３Ｄ 编织复合材料工艺复杂的缺点ꎬ降低了制造成本、
缩短了生产周期ꎬ且易于制备回转构件ꎮ 使用 ２.５Ｄ
编织工艺制造的结构件典型特点是纬纱平直、经纱弯
曲、结构为整体、可机械加工ꎮ ２.５Ｄ 编织结构件编织
工艺原理见图 １ꎮ

图 １　 ２.５Ｄ 编织工艺原理

Ｆｉｇ.１　 Ｐｒｏｃｅｓｓ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｏｆ ２.５Ｄ ｂｒａｉｄｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１.２　 发动机支撑结构件及编织织物工艺

发动机支撑结构件编织 ２.５Ｄ 结构织物是将经纱
系统垂直吊起来ꎬ按照设计的行与列对经纱进行初始
排列ꎬ然后把经纱按设计好的运动规律互相进行位置

变换ꎬ每变换一次位置ꎬ引一次纬纱ꎬ从而实现经纱和
纬纱的一次“交织”ꎮ 根据设定的结构ꎬ变换若干次

经纱位置并引入相应的纬纱后完成一个完整运动循
环ꎬ经纱和纬纱实现了多次“交织”ꎬ完成一个完整的
结构单元ꎬ重复以上运动循环ꎬ直到编织完成为止ꎮ
对初始行与列排布及每列经纱运动规律进行调整ꎬ就
可以编织出不同结构的 ２.５Ｄ 编织织物结构ꎮ ２.５Ｄ
编织工艺结构件微观结构见图 ２ꎮ

图 ２　 ２.５Ｄ 编织工艺微观结构示意图

Ｆｉｇ.２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ２.５Ｄ ｂｒａｉｄｉｎｇ ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

发动机支撑结构件结构形式为典型的圆柱回转

体薄壁结构(图 ３)ꎬ壁厚均为 ３ ｍｍꎬ中间均布三处散

热开口ꎬ回转体轴向为纬向ꎬ回转方向为经向ꎬ２.５Ｄ
编织织物经、纬向工艺参数见表 １ꎮ

图 ３　 发动机支撑结构图

Ｆｉｇ.３　 Ｅｎｇｉｎｅ ｓｕｐｐｏｒｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 １　 编织织物工艺参数

Ｔａｂ.１　 Ｂｒａｉｄｉｎｇ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

经纱 纬纱

经密 / 根ｃｍ－１

圆柱
直翻边、
斜翻边

纬密 / 根ｃｍ－１

圆柱
直翻边、
斜翻边

单股

直翻边为

双股ꎬ其他

为单股

９.０±１.０ ８.５±１.５ ３.５±１.０ ３.５±１.０

２.５Ｄ 编织发动机支撑结构件成型使用 ＲＴＭ 工

艺制造[８]ꎬ系统由原材料系统、注胶系统和模具系统

组成ꎮ 过程是将预制件放入密闭的模具中ꎬ在一定的

温度、压力下ꎬ将耐高温树脂注入模腔而固化成型ꎮ
２　 ２.５Ｄ 编织构件热传导分析与预示

２.１　 热分析理论基础

无内热源的热传导控制方程为:
Ə
Əｔ

(ρｃＴ)＝ Ə
Əｘｉ

ｋｉ
ƏＴ
Əｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１)

式中ꎬＴ 为温度ꎬρ 为密度ꎬｃ 为比热容ꎬｋ 为热导率ꎬｉ ＝
１ꎬ２ꎬ３ꎮ

初始条件为:
Ｔ ｜ ｔ＝０ ＝ ２０℃ꎬｏｎ Ω (２)

式中ꎬｔ 为时间ꎬΩ 为热传导求解域ꎮ
边界条件为:

－ｋｎ
ƏＴ
Əｎ

＝ｈ(Ｔ－Ｔｅ)＋εσ(Ｔ４－Ｔ４
ｅ)ꎬｏｎ Γ (３)

式中ꎬｎ 为边界法向ꎬｈ 为对流换热系数ꎬε 为辐射系

数ꎬσ 为玻尔兹曼常数ꎬＴｅ 为环境温度ꎻ Γ 为边界区

域ꎮ
２.２　 结构热传导有限元分析

采用有限元方法对发动机支撑结构进行热分析ꎬ
Ａｂａｑｕｓ 有限元模型见图 ４ꎬ采用六面体一阶热传导单

元ꎮ 热源位于套筒内ꎬ温度梯度主要沿 ３ ｍｍ 厚度方

向ꎬ在此方向划分 ４ 个单元ꎮ 结构材料性能见表 ２ꎮ
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图 ４　 有限元分析模型

Ｆｉｇ.４　 Ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ａｎａｌｙｓｉｓ ｍｏｄｅｌ
表 ２　 ２.５Ｄ 编织复合材料性能参数

Ｔａｂ.２　 ２.５Ｄ ｂｒａｉｄｉｎｇ ｍａｔｅｒｉａｌ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

密度 / ｋｇｍ－３ 比热容 / Ｊ(ｋｇＫ) －１ 热导率 / Ｗ(ｍＫ) －１

１７００ １４００ １.５

计算使用边界条件见图 ５ꎬ图中模拟在真实受热

状态下发动机支撑结构单面结构受热传导过程(另
一面结构与其对称)ꎬ右侧“辐射加热”是发动机支撑

结构圆柱筒内发动机产生的高温热量向结构外传导ꎬ
图中“试验件”模拟的是 ３ ｍｍ 厚发动机支撑结构圆

柱体单面壁板ꎬ左侧“辐射散热”是发动机支撑结构

圆柱体外侧向空间散热过程ꎮ 参数设置为:结构内壁

有石英灯管辐射加热ꎬ辐射系数取 ０.８ꎬ石英灯管温度

为 １ １５０℃ꎻ外壁有辐射散热ꎬ辐射系数取 ０.８ꎬ环境温

度取 ２０℃ꎻ内壁和外壁均有对流换热散热ꎬ考虑到试

验室空间较大ꎬ热试验对空间温度影响较小ꎬ取环境

温度为 ２０℃ꎬ内壁换热系数取 ｈ１ꎬ外壁换热系数取

ｈ２ꎬ根据热补偿条件ꎬｈ１ ＝ ｈ２ ＝ ８０ Ｗ / (ｍ２Ｋ)ꎬ环境初

始温度取 ２０℃ꎮ 计算时间步长采用自动增量策略ꎬ
总时长为 ２００ ｓꎬ初始时间步长为 ０.１ ｓꎬ最小时间步长

为 ｍｓꎬ最大时间步长为 １ ｓꎬ约束每个时间步长的结

构最大温升不超过 ２０℃ꎮ

图 ５　 筒壁的边界条件示意图

Ｆｉｇ.５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｗａｌｌ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

计算后的结构随加热时间变化ꎬ取不同时间下结

构温度云图见图 ６ꎮ

　
(ａ)　 ３.４１ ｓ (ｂ)　 ２０.２１ ｓ

　
(ｃ)　 ６０.２２ ｓ (ｄ)　 ２００ ｓ

图 ６　 ４ 种不同加热时间热传导云图

Ｆｉｇ.６　 Ｈｅａｔ ｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎ ｃｌｏｕｄ ｉｍａｇｅ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｈｅａｔｅｄ ｏｎ ４ ｔｉｍｅ

　 　 内壁施加辐射热时ꎬ内壁温度较高ꎬ外壁温度较 低ꎻ热量从内壁传向外壁ꎬ随着时间推移ꎬ结构温度逐
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渐升高ꎬ且向耳片扩散ꎮ 筒壁厚度方向温度分布见图

７ꎬ温度较低时ꎬ呈现出非线性分布特性ꎻ加热 ６０ ｓ
后ꎬ温度逐渐趋于稳定ꎬ厚度方向呈线性分布特性ꎮ

图 ７　 不同时刻在结构厚度方向的温度分布

Ｆｉｇ.７　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｍｅ

３　 编织构件高温热环境考核

３.１　 总体考核方案与环境

２.５Ｄ 编织发动机支撑结构件高温热环境考核方

案为地面富氧状态热强度石英灯加热考核ꎮ 考核目

的是在模拟发动机工作高温环境下ꎬ验证 ２.５Ｄ 编织

结构件能否满足发动机长时高温热环境使用要求ꎬ结
构件在高温环境是否会出现散架、结构解散不满足热

强度使用要求的情况ꎬ并获取结构件各处温度数据ꎮ
试验环境为地面富氧状态ꎬ即空气自由状态ꎬ试验件

散热通畅ꎮ 热源放置在试验结构件内部ꎬ热源前端凸

出结构件端面ꎮ
３.２　 加热温度换算

黑体辐射原理公式为:
Ｅ＝ ξδＴ４ (４)

式中ꎬＥ 为辐射能量ꎻξ 为材料吸收率ꎻδ 为辐射常数ꎻ
Ｔ 为辐射体表面温度ꎮ

结构受热最严酷位置为发动机喉部ꎬ直径为 ３３
ｍｍꎬ热源为 Ｑ１ꎬ温度为 １ ４００℃ꎻ加热棒外缘直径为

６２ ｍｍꎬ热源为 Ｑ２ꎮ 试验中要求保证热源对试验件提

供能量一致ꎬ即:
Ｑ１ ＝ Ｑ２ (５)

Ｑ１ ＝Ｅ１Ｓ１ ＝ ξδ(１４００＋２７３) ４×ｈ×π×Ｒ３３ (６)
Ｑ２ ＝Ｅ２Ｓ２ ＝ ξδ(Ｔ＋２７３) ４×ｈ×π×Ｒ６２ (７)

得到:Ｔ＝ １ １５５℃ꎮ
３.３　 热源形状、加热温度确定及试验件安装

采用石英灯辐射方式加热ꎬ并采用热能转换方式进

行加热试验ꎮ 加热热源主体为圆柱形ꎬ外径 Φ６２ ｍｍꎬ热
源壁厚 １ ｍｍꎬ外壁涂黑处理ꎬ考虑到试验过程中温度的

控制ꎬ加热温度 １ １５０℃ꎬ试验加热温度控制点在加热工

装内壁轴向中间位置ꎬ试验加载方式见图 ８ꎮ

图 ８　 试验加载方式

Ｆｉｇ.８　 Ｔｅｓｔ ｌｏａｄｉｎｇ ｍｏｄｅ

热源放置在试验结构件内部ꎬ热源前端凸出结构

件端面ꎬ结构件下端安装固定ꎬ试验件无外部负载ꎮ
试验件安装状态见图 ９ꎮ

图 ９　 试验件安装图

Ｆｉｇ.９　 Ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｔｅｓｔ ｐｉｅｃｅ

３.４　 温度测点布置

试件温度测点共 ７ 个ꎬ编号及位置见图 １０ꎮ

图 １０　 试验件温度测点图

Ｆｉｇ.１０　 Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｄｒａｗｉｎｇ ｏｆ ｔｅｓｔ

３.５　 构件高温热试验考核结果

试验控制器程序为:０ ~ ４０ ｓꎬ结构件加热温度从

室温增加到 １ １５０℃ꎻ保温 ４０ ~ ３００ ｓꎮ 加热过程中ꎬ
发动机支撑结构件在试验进行到 ４０ ｓ 时开始大面积

出现烟雾ꎬ并有局部火苗ꎬ主要集中在圆柱形金属筒

外缘ꎮ 大面积着火一直持续约 ８０ ｓ 后熄灭ꎬ之后基

本无明火ꎬ但一直有物质蒸发冒烟ꎮ 试验中产品状态

见图 １１ꎮ
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图 １１　 热结构件加热过程烧蚀状态

Ｆｉｇ.１１　 Ａｂｌａｔｉｏｎ ｓｔａｔｅ ｏｆ ｔｈｅｒｍａｌ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｈｅａｔｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ

试验后进行试验件烧蚀状态检查ꎬ发动机支撑结

构件表面已严重炭化ꎬ只剩下碳纤维编织机体ꎬ厚度明

显变薄ꎬ绝大部分树脂已蒸发、燃烧炭化ꎬ发动机支撑

结构件刚度、强度变弱ꎮ 试验后产品烧蚀状态见图 １２ꎮ

图 １２　 试验后的结构件烧蚀状态

Ｆｉｇ.１２　 Ａｂｌａｔｉｏｎ ｓｔａｔｅ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ａｆｔｅｒ ｔｅｓｔ

发动机支撑结构件试验中各测点温度测量数据

见图 １３ꎮ

图 １３　 试验温度测点数据

Ｆｉｇ.１３　 Ｔｅｓｔ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔ ｄａｔａ

从结构件上的温度测点图可以得出以下结果ꎮ
(１)各测点数据变化较平稳ꎬ发动机支撑结构件

热强度试验中ꎬ内壁最高温度为 ９５０℃ꎮ
(２)试验开始 １９２ ｓ 前基本都处于发动机支撑结

构机体温升过程ꎬ同时温度数值波动较大ꎬ这主要是

发动机支撑结构燃烧着火引起ꎻ１９２ ｓ 之后各测点温

度基本处于稳定状态ꎬ这与发动机支撑结构不再燃烧

只有部分蒸发烟雾有关ꎮ
考核试验是在地面富氧状态下进行的ꎬ因而发动

机支撑结构在试验中出现着火燃烧ꎬ从而加快了发动

机支撑结构的烧蚀ꎬ而在真实飞行的真空状态下没有

氧气ꎬ发动机支撑结构不会燃烧ꎬ树脂只会挥发、炭
化ꎬ同时发动机支撑结构受热也只是局部的ꎬ重点在

发动机喉部和喷口末端ꎬ因此ꎬ试验为极限考核状态ꎬ
较真实使用状态要严酷很多ꎮ 但从试验后结构件检

查和静力试验验证来看ꎬ高温热环境作用后的发动机

支撑结构仍能承载使用要求载荷ꎬ能够达到设计要

求ꎬ证明使用 ２.５Ｄ 编织的碳纤维复合材料构件在质

量较金属材料减轻 ５０％以上的情况下ꎬ仍能满足工

程力热一体化功能需要ꎮ
４　 热强度试验与有限元计算结果对比

对图 １３ 中试验数据进行分析ꎬ测点 Ｔ２ 和 Ｔ３ 的

变化比较有规律ꎬ数据可靠性比较高ꎬ采用这两点的

数据对分析模型进行修正ꎮ 分析数据特征发现ꎬ加热

的时间起点约为 ３２ ｓ 时刻ꎬ在 ２００ ｓ 时刻以后温度数

据趋于稳定ꎮ
对试验工况进行有限元分析ꎬ见图 １４ꎬ有限元计

算结果和试验实测值较吻合ꎬ误差在 １０％以内ꎬ表明

有限元分析模型具有较高精度ꎬ计算方法正确ꎬ修正

参数选取合理ꎬ能够指导实际工程使用ꎮ

图 １４　 有限元分析结果与试验实测值对比

Ｆｉｇ.１４　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ａｎａｌｙｓｉｓ ｒｅｓｕｌｔｓ
ｗｉｔｈ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｄａｔａ

５　 结论

通过对 ２.５Ｄ 编织工艺生产制造的发动机支撑结

构进行的高温热传导过程分析、地面考核方案设计和

验证研究ꎬ验证了采用该工艺制造的新型结构抗高温

使用环境能力ꎮ
(１)得到了碳纤维复合材料 ２.５Ｄ 编织工艺＋高

温树脂制造的薄壁结构件ꎬ在富氧状态下ꎬ能够适应

加热器 １ １５０℃、壁面 ９５０℃高温环境长时间使用要

求ꎮ 最终主体结构不会散架ꎬ能够在具有热冲刷环境

中使用ꎮ
(２)通过高温热强度试验证明:２.５Ｄ 编织工艺制

造的结构件高温性能主要取决于树脂的高温性能ꎮ
提高树脂的高温分解性能、快速炭化能力是提高碳纤

维复合材料结构件高温性能的主要途径ꎮ
(下转第 ３６ 页)
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ｇａｎｉｃ Ｃｏａｔｉｎｇｓꎬ ２０１２ꎬ ７４(１):５０－５８.
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　 　 (３)有限元与工程热强度试验考核的一致性ꎬ证
明热强度试验中各项补偿条件和参数选取合理ꎮ 同

时ꎬ针对此类回转体薄壁结构ꎬ有限元计算具有较高的

置信度ꎬ可以使用分析仿真的方法直接指导工程应用ꎮ
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