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摘 要：建立了某型号运载火箭动力系统试验用承力环的非破坏性静力试验方案，以评

估该承力环的强度和刚度。为模拟发动机关机时的载荷冲击，将静力试验最大载荷设定为发

动机额定总推力的2倍，包含水平和垂直两个分量，均分为8个载荷步加载。在承力环上设

置了27个三向应变测点和12个轴向位移测点，以监测一些关键点的应力和位移。测量结果

显示，在最大载荷下，当量应力达到303 MPa，低于材料屈服强度；轴向变形达到3．16 mm，

低于设计许用变形；应力最大点位于支腿销孔处。对销孔孔距的变化进行了测量，并对附近

的钢板表面进行了MT探伤。数据结果表明，该承力环在两倍的动力系统试验额定载荷下有

足够的强度和刚度，可用于该试验。
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0引言

动力系统试验是全面考核火箭发动机及推进

系统工作可靠性、协调性的综合试验。承力环是

动力系统试验的基座，需要承受发动机推力、火

箭自重及风载等载荷，并将这些载荷传递到承力

基础上，是试验过程中的关键传力件，有必要在

动力系统试验前进行静力试验。

目前，对静力试验的研究主要来自于航空领

域，研究对象包括飞机上的结构强度关键件【㈥。

而在航天领域内，静力试验主要用于弹箭结构的

零部件考核，研究报道不多【5】。邹光灿等人规定

了导弹及壳体部件的静力试验方法，魏生道全面

系统地阐述了弹箭及贮箱、整流罩及导管等部件

的静力试验技术【6】，以发动机机架为试验实例，

测量了机架二力杆系统的应变和位移，重点研究

了压杆的稳定性。

在弹箭结构静力试验中，试件一般不作他

用，试验最后达到破坏状态，试验工况为模拟自

由飞行状态下结构受载。然而，承力环一般是非

标设计，使用次数少，不单独制作试件，试件在

静力试验后将继续使用，试验工况为固定约束状

态下结构受载。弹箭结构静力试验在性质上不同

于承力环静力试验，其试验方法只能在一定程度

上参考借鉴。因此，需结合承力环静力试验的特

点摸索一套适用的试验方法，下面以某型号运载

火箭承力环为试件，介绍承力环静力试验的一般

方法及试验情况。

1试验方法

1．1试验系统

运载火箭在动力系统试验台上的安装形式如

图1所示。

承力环试验系统包含试件(即承力环)、桁

架、模拟机架、弓形梁、底板、加载设备、矩形

梁及连接件，且桁架、弓形梁及矩形梁焊接成一

体。试件中部为环状箱形结构，设有6个凹槽和

螺栓孔群，与火箭连接，试件两侧伸出4个支

腿，设有销孔和螺栓孔群，与基础连接。在试件

对称轴上设置I，II，III，IV 4个参照点，承力

环结构及其坐标如图2所示。试件箭环接头面的

中心为原点O，沿II—IV连线且指向IV点为茗

轴，沿III—I连线且指向I点为y轴，戈y平面即为

水平面，z轴由菇，'，轴及右手螺旋定则确定，与

承力环的轴向一致。

环

图1动力系统试验结构简图

Fig．1 Str眦tIIre di鹕r锄ofteSt be眦h for p0靴r system

箭环接头

图2承力环及其坐标

Fig．2 Suppon ring蛐d its c∞rmnate system
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模拟机架的接头形式、结构刚度、载荷传递

路径均与真实状态基本相同，但安装方式不同。

在动力系统试验中，承力环悬吊在基础上，火箭

放置在承力环上，水平载荷和轴向载荷作用在发

动机摇摆中心上，摇摆中心位于箭环连接接头正

下方。在静力试验时，为简化试验工装，承力环

及模拟机架整体反扣在矩形梁上，并将轴向载荷

作用点沿轴线等效平移。轴向、水平载荷分别由

加载架上方和弓形梁下方的两个千斤顶施加，加

载精度3％。整个静力试验系统如图3所示。

1一试件；2一桁架；3一M39螺柱；4一模拟机架；5一水平力千斤顶；6一M42螺栓；

7一销；8一弓形梁；9一M56螺杆；10一底板；ll一轴向力千斤顶；12一矩形梁

图3承力环静力试验系统

ng．3 Sta6ctest syst咖for support血g

1．2试验载荷

承力环在火箭动力系统试验发动机关机时刻

受载最恶劣，载荷包括风载、火箭结构和残余推

进剂的自重、承力环的自重及发动机关机冲击载

荷。与关机冲击载荷相比，其余载荷数值较小，

为简化计算，忽略这些载荷。关机冲击载荷来源

于发动机推力的骤然消失，作用于发动机摇摆中

心，其大小为：

Fa=Ka‘F

式中：瓦为动载系数，取2m1；F为发动机额定

总推力。冲击载荷的水平分量F、轴向分量E

分别为：

f=只‘sina

辟只。cosa
式中a为冲击载荷斜角，由发动机摇摆角和初装

角组合形成。将F和E作为承力环静力试验载

荷，分8级加载，如表1所示，其中第3级试验

载荷对应于发动机额定总推力F。

1．3试验流程

测试数据的偶然误差来源于试验系统组件间

的间隙和试验系统设备的稳定性等诸多方面，为

降低偶然误差，在主试验前进行预加载。具体来

说是将第5级载荷加载到试件再卸载，反复4

次，消除间隙，然后再反复加载6次，并记录这

6次预加载过程中测点的应变和位移数据，最后

对数据进行偶然误差分析，若各次误差均在3倍

标准差内【6】，则认为试验系统引起的偶然误差可

接受，系统已达到稳定状态，可开始主试验。

表l承力环静力试验的载荷步

Tab．1 Load steps of support ring sta6c test
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主试验时，将试验载荷逐级加载到试件上，

直到第8级载荷，每级先加轴向载荷、后加水平

载荷，保持10 s后测量所有测点的应变和位移数

据，试验重复进行8次，然后对应变数据进行分

析，确定最大应力区域。

对最大应力区域表面进行无损探伤，判断试

件是否发生破坏。测量试件销孔群、螺栓孔群的

孔距，与试验前数据进行比较，判断孔距是否产

生变化，是否影响试件在动力系统试验时的安

装。最后对试验数据进行处理和详细分析，判断

试件的强度和刚度能否满足使用要求。

1．4测点位置

测点包括应变和位移两类，均是试件应力、

位移的特征点。

应变测点共有27个，均为三向应变。其中，

在接头侧表面上有18个测点，分别在销孔侧

(编号Y，～Y4)、支腿折弯处(编号Y，，Y，，Y。。，

Y。6)、试件中部(编号Y。，Y，，Ym Y，4)和箭环

接头螺孔侧(编号Y。～Y。，Y⋯Y。：，Y。5)，如图

4所示。在非接头侧表面上有9个测点，分别在

支腿折弯处(编号Y。。，Y刀)、试件中部(编号

Y∞，Y26)和箭环接头螺孔侧(编号Y：l~Y◇，如

图5所示。

图4静力试验系统的应变测点位置(接头侧表面)

Fig．4 Loca廿蚰of strain me嬲uring point(in side

surface of joint)in static test system

位移测点共有12个，均为z向，分布在接

头侧表面，如图6所示。其中，支腿根部4个

(编号w。，w。，w，，w。。)，支腿与环状接合处4

个(编号W：，W4，w。，W。0)，环状中部4个

(编号w，，W。，W，，W。2)。

Y2l Y22 Y23

图5静力试验系统的应变测点位置(其余)

Fig．5 L．比a‰of omer s打ain m朗舢响唱points
in s协廿ctest system

图6静力试验系统的位移测点位置

ng．6 Loca60n of msplacement me嬲嘶ng舯曲缸
in sta6ctest s”tem

1．5测量方法

应变测量系统采用BEl20—5CA 450直角应变

花、LC 1009—60静态应变仪及INV2366多点采样

箱；温度补偿采用公共补偿方法。系统误差情况

如下：应变仪的误差6仪为O．2％，贴片工艺误差

6贴为0．8％，应变计灵敏度系数引起的误差6计为

0．1％，标定误差6标为0．2％，环境误差占环为

0．2％。应力数据总误差
厂1———r——i——1广_—r
艿=V歌硒贴峨峨硒环=o．9％

位移测量采用百分表，系统误差情况如下：
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装表误差△装为l％，表读数误差△敦为0．2％，支

架变形引起的误差△支为1％。位移数据总误差

△=恤篓+△：+△2支=1．4％
最大应力区域的探伤主要针对钢板的表面裂

纹。选用MT探伤方法，采用AC230一B检测设

备、湿式荧光磁粉(磁悬液浓度0．5～3 g，L)及交

流电磁轭磁化方法，按照JB厂I'4730．4～2005／I级

质量标准，提升力在磁极间距150 mm条件下≥

45 N。

孔距测量要求误差不大于0．06 mm，最大长

度为7 m。采用FARO ION激光跟踪仪测量设

备，该设备最大测量半径为55 m，综合测量精度

在7 m长度内可达0．027 5 mm，满足孔距测量要

求。

2数据分析

2．1预试验数据分析

单次测量的偶然误差6；和数据样本的标准差

盯为：

最=xi—i

式中：x；为各次测量值；i为各次算数平均值；凡

为测量次数；i取1～6。以Y，点的三向应变和W，

点的z向位移为例进行偶然误差分析，6次预加

载的试验数据及其分析结果如表2所示。由表可

知，最大偶然误差陆I／J、于3倍的标准差，可以
接受。

2．2主试验数据分析

对同一载荷同一应变测点同一方向的8次测

量值求均值，然后计算该测点的主应力盯。和盯：，

最后按第四强度理论求该测点的当量应力仉。经

计算可知，第8级载荷条件下，Y：的当量应力最

大，为303 MPa，其称点Y。，的当量应力为

297 MPa，均小于材料屈服极限345 MPa，这两

点的应力计算结果如表3所示。

W。，W。，W，和w。。是连接承力环和静力试

验基座的四个测点。其余测点相对于这4个测点

的位移值的均值，代表了承力环变形的分布。各

级载荷下不同测点的z向相对位移如表4所示。

由表4可知，w，和W。点出现最大变形，变形量

分别为3．160 mm和3．145 mm，均小于设计许用

变形7 mm。且这些点在卸载后基本归零，可认

为承力环z向未产生明显的塑性变形。对试验前

后支腿上相邻两销孔戈向距离、’，向距离及对角

线距离进行了测量与比较，数据见表5所示，数

据表明试验前后这些孔距未发生变化，因此，承

力环在戈oy面内没有产生明显的塑性变形。

最大应力点出现在支腿销孔附近。对该处钢

板表面进行MT探伤，未发现裂纹，这表明支腿

销孔处未发生失效，承力环可继续用于动力系统

试验。

表2预试验数据及其分析

Tab．2 Pre柏t da纽andits柚alysis
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表3主试验最大应力点及其对称点的应力

Tab．3 Stresses of maxhn咖st弛辎point and its symmetric point iII mailI t锚t
MPa

表4主试验各测点的z向相对位移

Tab．4 z—dinc60n nla吐ve displ舭ement of e觚h m∞sⅢng poiIlt iII嗽iII test

表5主试验后销孔距离的变化

Tab．5 Change of distance bet、】Ir∞n pin

holes aner mailI test

mm

3结论

以某型号火箭动力系统试验承力环为试件，

系统地介绍了承力环静力试验的方法。

11静力试验模拟了承力环在发动机关机时刻

的载荷状态。试验时，试件中部环状部分与模拟

机架连接，四周支腿与基座连接，并通过水平、

轴向2个千斤顶实现加载。主试验进行了8次，

测量了试件的应变和位移数据。

2)测量结果表明，应力最大值为303 MPa，

z向位移最大值为3．16 mm，均在许用值范围内，

且在Z向上无明显的塑性变形。

3)在试验前后分别测量了支腿上销孔的孔

距，对比可知，试件未发生xoy面内的宏观塑性

变形。

4)最大应力点出现在支腿销孔附近，对该区

域平面进行了MT探伤。结果表明承力环表面未

出现破坏，结构有足够的安全裕度，可用于动力

系统试验。
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置、加装在线密度计，充分模拟了凝胶流量计

的实际使用工况，实现了凝胶流量计的实流模

拟校准，提高了校准的准确度。该装置具有如

下特点：

1)流量稳定。由于流量值为活塞运行速度

与活塞缸横截面积的乘积，活塞由何服电机带

动，而伺服电机的转速易于调整和控制，因此容

易使流量达到并稳定在设定流量点上。

2)重复性好。从原理上看，其重复性仅与

活塞缸体面积的变化、光栅测量的重复性及密封

圈的变形等因素有关，而这些影响因素均很小。

3)流量测量范围大。本装置体积流量测量

范围为0．1～10 m‰，标准模拟液的密度范围为

700～1 300 kg，m3阻砌，将体积流量转换成质量流

量，则其测量范围为19．44～3 611幽，我所建立

的凝胶流量计标准装置在流量测量范围方面可以

满足我国航天发动机在实际热试车和高空模拟试

车中对凝胶推进剂质量流量测量的要求。
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