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摘 要：自紧是纤维缠绕复合材料气瓶加工成型过程中的关键工序，其自紧压力大小直

接影响气瓶的承压能力及疲劳寿命。本文基于复合材料层合板理论及各向同性材料弹塑性理

论，采用ANSYS有限元分析软件，建立各向同性金属材料及各向异性复合材料层的有限元分

析模型，对航天用53 L“柱型”铝内衬纤维缠绕复合材料气瓶进行自紧分析，研究自紧压力

对气瓶铝内衬和纤维缠绕层受力状态的影响，确定气瓶最佳自紧压力。研究表明，自紧处理

能显著降低气瓶铝内衬在工作压力下的最大拉应力，扩大其弹性工作范围，提高疲劳性能。
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Analysis on autofrettage of filament．．wound

composite cylinder
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(Shanghai Institute of Space Propulsion，Shanghai 20 1 1 1 2，China)

Ab瓯期Ict：As the key procedure of filament-wound composite cylinder processing，the auto-

frettage pressure directly affects the bearing capacity and the fatigue life of the cylinder．Based on

laminated plate theory and isotropic material elastic-plastic theory，a finite element analysis model of

isotropic metal and anisotropic composite laminated plate is set up，and autofrettage analysis of 53 L

filament—wound composite cylinder with aluminum liner in aerospace application is carded out by

means of finite element analysis software ANSYS．The influence of autofrettage pressure on stress

states of aluminum liner and filament wound layer Was studied and optimal autoffettage pressure was
established．The result indicates that autofrettage technology Can decrease the maximum tensile stress
of aluminum liner significantly in working conditions，enlarge elastic working range and improve the

fatigue resistance ofthe composite cylinder．
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0引言 1气瓶结构简介

铝内衬纤维缠绕复合材料气瓶综合了复合材

料的比强度高、比模量大、抗疲劳性能好及金属

材料的气密性好和耐腐蚀性强等诸多优点，已逐

渐取代金属气瓶而被广泛地应用于航空、航天、

汽车、化工及能源等各个行业。然而，复合材料

气瓶的金属内衬和纤维缠绕层在力学性能方面存

在巨大差异，在受压状态下会表现出不同的应力

状态。由于铝合金屈服强度较低、弹性范围小，

而纤维缠绕层强度高、弹性范围大，当内衬进入

塑性状态时，纤维缠绕层仍处于弹性状态。这

样，一方面由于内衬应力过高，发生塑性变形，

降低了气瓶的耐疲劳性能；另一方面使得复合材

料层高强度的特点没能得到充分利用。为了解决

这一问题，工程上通常在气瓶纤维缠绕层固化后

对气瓶进行自紧处理，以改善气瓶的应力分布，

提高气瓶的疲劳寿命。

本文基于复合材料层合板理论及各向同性材

料弹塑性理论，采用ANSYS有限元分析软件，

对航天用53 L“柱型”铝内衬纤维缠绕复合材料

气瓶进行自紧分析。研究了自紧压力对气瓶受力

状态及疲劳|生能的影响，确定了气瓶最佳自紧压

力。分析结果对其它同类气瓶也具有较大的工程

参考价值。

53 L“柱型”铝内衬纤维缠绕复合材料气瓶

主要由无缝铝合金内衬(含接管嘴、工艺凸台)、

纤维缠绕层和铝合金安装底座等部分组成，其结

构如图1所示。
披蒋嘴

图l 53 L纤维缠绕复合材料气瓶结构示意图

Fig．1 Sketch of 53 L filament-wound

composite cylinder

内衬的主要功能是用作缠绕芯模、密封工作

介质并承担少部分载荷。内衬采用6061一T6铝合

金材料制造，其材料性能见表l。

缠绕层为PBO—HM／环氧树脂结构，采用螺

旋与环向交替缠绕形式。PBO—HM纤维材料的复

丝拉伸强度为5 621 MPa。PBO—HM／环氧树脂单

层板复合材料性能见表2。

表1铝合金6061一T6力学性能

Tab．1 Mechanical properties of aluminum alloy 6061-T6

表2 PBO一皿Ⅵ，树脂单层板复合材料性能

Tab．2 Properties of single-layer composite material of PBO-HM／resin
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2有限元模型

2．1结构简化

根据复合材料气瓶的结构和受力特点，作如

下结构简化：

1)气瓶为轴对称结构且受内压载荷，取其

四分之一建立分析模型；

2)不考虑接管嘴上的螺纹结构，气瓶底座

与内衬作为整体结构形式处理；

3)假设缠绕层与内衬粘结牢固，层间不产

生滑移；

4)纤维缠绕层简化为复合材料层合壳结构。

2．2单元划分

53 L复合材料气瓶的内衬和缠绕层分别选用

8节点三维实体单元Solidl85和4节点三维壳单

元Shelll81t6。71。其中Solidl85单元支持塑性和大

变形等非线性行为；Shelll81单元能够很好模拟

多层结构壳模型，该单元具有截面数据定义、分

析、可视化等功能。

气瓶内衬为轴对称结构，为了获得较规则的

单元，避免局部区域出现较大计算误差或矩阵奇

异而终止计算，气瓶内衬采用映射网格划分，并

在应力集中区进行网格加密处理。

气瓶缠绕层包括封头部分和筒段部分。其中

气瓶筒段每一单层的厚度和纤维缠绕角在整个筒

段上相等。气瓶封头缠绕层的缠绕角0(材料主

方向角)及厚度t与该点几何位置成函数关系，

见式(1)和式(2)。

／a

0=arcsin【詈】 (1)

矧。Ⅵ碡孑瓜【孤
式中：如为极轴直径；D为缠绕点的曲面回转直

径；D。为筒段直径；t。为筒段螺旋缠绕层厚度。

气瓶的有限元模型如图2所示。该模型共有

单元9 633个，其中壳单元2 190个，实体单元

7 443个，节点10 960个。

2．3材料模型处理

铝内衬为韧性材料，具有塑性强化特点，采

用多线性随动强化力学模型进行模拟，材料的应

力一应变曲线如图3所示。

图2复合材料气瓶有限元模型

Fig．2 Finite element model of composite cylinder

『_一必

图3铝合金应力一应变曲线

Fig．3 Curve of stress-strain for A16061

纤维缠绕层的断裂应变很小，因此假设在断

裂前一直处于线弹性范围内，材料模型采用理想

弹性模型。

2．4约束处理

根据气瓶结构及受力特点，将约束处理为：

1)将气瓶底座平面上的节点轴向位移约束

为零，消除气瓶刚体位移；

2)在气瓶分析模型的剖面上施加轴对称约

束。

2．5加载处理

自紧处理是在气瓶固化完成后，在水压试验

之前，让气瓶经受一次自紧压力循环。在自紧压

力下，让气瓶内衬达到屈服而产生塑性变形。当

自紧压力卸载后，气瓶内衬会产生残余压应力，
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而复合材料缠绕层产生残余拉应力。当气瓶正常

工作时，气瓶内衬在内压作用下产生的拉应力与

自紧产生的压应力迭加，使内衬的最大应力值降

低，而缠绕层的应力值略有提高，使气瓶内衬及

缠绕层的应力分布趋于均匀化，达到提高气瓶疲

劳寿命的目的。自紧技术原理如图4所示。

拉应力

O 1

0 2

0

压应力

o 1：自紧前内衬工作压力下应力
o2：自紧后内衬工作压力下应力

一 压力
，

，7‘工作压力 预紧压力
／

／7一复合材料随压力变化应力曲{
一一内衬随压力变化应力曲线

图4自紧技术原理

Fig．4 Autofrettage technology principle

根据气瓶的自紧原理及气瓶使用情况绘制的

气瓶载荷步曲线如图5所示，确定的气瓶有限元

分析载荷条件见表3所示。

p(内压)

1 2
7’／载衙步

图5气瓶载荷加载历程

Fig．5 Loading process of composite cylinder

表3气瓶载荷条件

Tab．3 Loading conditions of composite cylinder

3分析结果

3．1应力应变变化情况

通过自紧分析，得到气瓶内衬及纤维缠绕层

在整个自紧过程的应力和应变变化情况见表4和

表5所示。

表4内衬自紧分析结果

Tab．4 Analysis results of liner in autofrettage pressure

在自紧压力下，气瓶内衬筒段及封头段均已

进入塑性，发生塑性变形。此时，气瓶内衬筒段

及封头段的最大应力分布为287．49 MPa和

290．48 MPa，总应变量为0．045 247和0．063 265。

气瓶自紧压力卸载后，由于气瓶发生了塑性变

形，卸载后存在残余应变，并受到缠绕层的挤

压，使内衬产生压应力，筒段及封头段的最大压

应力分别为一278．67 MPa和一278．63 MPa，略低于

材料屈服极限；残余压应变分别为0．021 828和

0．032 063。若气瓶自紧压力增大，大于53 MPa，

气瓶在自紧压力下的塑性应变增大，卸载后内衬

的残余应力将大于屈服极限，进入压缩塑性变

形，气瓶再次充压后应力一应变关系将呈非线性

关系，容易产生疲劳裂纹，导致气瓶失效，故此

气瓶的最佳自紧压力为53 MPa。

纤维缠绕层自紧分析结果见表5。纤维缠绕

层在受压状态下应力分布由外向内(48层为最外

层)依次递减。在自紧压力下，封头段最大纤维

方向应力为3 995．1 MPa，发生在封头段最外层

螺旋缠绕层上；筒段的最大纤维方向应力为

2 901．31 MPa，发生在最外层环向缠绕层上。卸

载后，封头段最大纤维方向应力为1 057．21 MPa，

筒段最大纤维方向应力为583．23 MPa。
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表5纤维缠绕层自紧分析结果

Tab．5 Analysis results of filament-wound layers in autofrettage pressure

3．2自紧处理对气瓶受力状态的影响

为了便于分析自紧处理对气瓶内衬及缠绕层

受力状态的影响，分别对未经自紧处理和经自紧

胆燃急
n0 30 50 70

／ 内lK／MPa

至

o 500

堡400

意300

。一≈200

翥100

处理后两种状态下的气瓶工作应力进行了有限元

分析，分析结果如图6所示。

经过自紧处理后，由于内衬存在残余压应力，

1 0 20 30 40 50 60

内压／MPa

)环向缠绕层纤维应力曲线

图6 自紧处理对气瓶受力状态的影响

Fig·6 Stress distribution of composite cylinder under different pressures with and without autofrettage pressure

而纤维缠绕层存在残留拉应力，因此，当气瓶承

受内压时，内衬应力值显著降低，而纤维缠绕层

应力略有提高，充分发挥纤维的高强度性能。但

随内压增大，气瓶内衬及纤维缠绕层在相同压力

下自紧处理前后应力值逐渐趋于相同，当压力大

于40 MPa时，应力值基本一致，即压力达到某极

限值后自紧处理对气瓶应力分布影响不大。
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4结论

通过对53 L复合材料气瓶的自紧分析，研

究了自紧处理对气瓶受力状态的影响，分析结果

表明，通过自紧处理，不仅能够有效降低气瓶内

衬工作压力下的应力水平，扩大其弹性工作范

围，进而提高气瓶的耐疲劳眭能，而且能够充分

发挥复合材料的高强度特点，改善气瓶在工作压

力下的应力分布，但不能提高气瓶的最大承载能

力。同时，气瓶的自紧压力应以卸载后内衬残余

应力不超过屈服极限的压力为最佳自紧压力。
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4飞行试验验证

经过发动机全系统可靠性试车试验和高空环

境仿真计算的验证后，发动机进行飞行试验任

务。到目前为止，二十余台发动机参与了飞行试

验，均圆满完成任务，推进剂两增压泵工作均正

常，0．6～0．7 S氧化剂泵扬程达到额定值，均未发

生“热泵”起动故障。发动机第二次起动前氧化

剂泵的进口管最高温度59～92℃，第二次起动

“0 s”温度34～80℃。

仿真计算结果与飞行测量数据基本吻合，存

在差别的主要原因：飞行时温度传感器贴在外壁

上，受发动机高温环境影响，测得温度比实际温

度高；飞行时发动机迎着太阳的温度测点受太阳

热辐射的影响，测得温度比实际温度高；飞行时

温度测量点为局部点，仿真计算结果是平均值。

5结论

某型高空多次起动发动机为解决“热泵”起

动故障，在发动机系统上增设排空系统和排放系

统；结构上改善了涡轮与泵的连接方式。通过充

分试验和计算验证，可以确认“热泵”起动故障

已经彻底解决，进而参与了飞行任务。截止目

前，已成功完成数十台试车和二十余台飞行试

验，推进剂两增压泵工作均正常，建压及时，发

动机二次起动正常，未发生“热泵”起动故障。
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