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摘要　基于三维线性粘弹性有限元方法 ,利用 MSC /NASTRAN有限元分析软件 ,以某含伞盘的星形与圆柱形

组合药型的发动机为例 ,对温度载荷作用下发动机前人工脱粘层的深度进行调整 .通过建立各种脱粘层深度发

动机的三维有限元模型 ,计算在温度载荷作用下脱粘层不同深度时伞盘最大 Von Mises应变值 .根据最大 Von

Mises应变变化的规律 ,结合生产实际找出人工脱粘层的最佳深度 .
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Abstract　 The st ress release boot is alw ay s used in the solid rocket mo tor grain to relieve st ress-

st rain concentration under thermal loading. Determining the debonded length of the release boot is

one of the important problems in the g rain design. In this paper, a method of obtaining the suitable

debonded length is present. The three-dimension viscoelastic finite element models of the motor

grain w ith dif ferent debonded leng th are established. Under thermal loading , the st rain field of the

umbrella slot is studied. The results show that serious stress-strain concentrates in the umbrella slot

tip. The maximum Von Mises st rain of umbrella slot tip v ariation wi th the debonded release boot is

obtained. Then the sui table debonded leng th of the release boot could be determined. This analytical

method and these conclusions are useful in designing solid rocket mo tor.

Key words　 solid rocket motor, stress release boot , sui table debonded leng th, viscoelasticity , fini te

element method

　　固体火箭发动机在固化降温、低温试验或点火发

射时 ,复杂的药型结构容易导致严重的应力应变集

中 .在多种形状组合药型中 2种药型之间通常是通过

伞盘来过渡 ,而伞盘往往是应力应变集中最为严重的

部位 .从固体火箭发动机全寿命周期来看 ,温度载荷

是发动机主要的载荷之一 [1 ] ,发动机在生产中首先遇

到的是固化降温时的温度载荷 ,并且固化后的发动机

要求能够通过温度循环试验的检验 ,试验中的发动机

要承受超高温和超低温的循环作用 .发动机处于超低

温时 ,含伞盘药型的发动机的伞盘顶部推进剂容易开

裂 ,若裂纹失稳扩展会导致发动机发生穿火或轰爆等

灾难性事故 [2 ] .因此 ,如何降低温度载荷时伞盘的应

力应变集中水平一直是工程部门重点关注的问题之

一 .

　　降低伞盘的应力应变水平的方法很多 ,直接的方

法就是改变伞盘的结构尺寸 ,但这无疑会导致发动机

内弹道性能的变化 .由于伞盘大都位于发动机两端 ,

因此 ,脱粘层对伞盘的应力应变分布有较大的影响 ,

通过调整脱粘层深度来降低伞盘的应力应变集中水

平是一个可取的方法 .人工脱粘层的设置就是为了降

低温度载荷时发动机两端的应力应变集中水平 ,以往

大多通过试验、工程经验和大略的计算来确定脱粘层
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的深度 ,这不仅需要耗费大量的资金 ,而且所得脱粘

层深度不一定最优 .目前基于粘弹性有限元方法的发

展给复杂药型的设计提供了理论支持 [3～ 9 ] ,通过数值

仿真可以评估发动机在各种载荷作用下的结构完整

性 ,可得到人工脱粘层的最佳深 .本文基于三维线性

粘弹性有限元方法 ,以某含伞盘的星形与圆柱形组合

药型的发动机为例 ,通过数值计算确定脱粘层的最佳

深度 .

1　计算模型及方法

1. 1　线粘弹性本构关系

　　 MSC /NASTRAN结构分析软件采用的粘弹性

本构关系为 [10 ]:

　　Δσ= Dec (ΔX-ΔX′-ΔXT ) , ( 1)

式中 ,Δσ= {Δex ,Δey ,Δez ,Δfxy ,Δfyz ,Δfzx }
T
为应力增

量向量 ; Dec为材料的弹性 -蠕变矩阵 (具体表达式见

参考文献 [9 ] ) ;Δε= {ΔXx ,ΔXy ,ΔXz ,ΔVx y ,ΔVyz ,ΔVzx }
T

为拟应变增量向量 ;Δε′= {ΔX′x ,ΔX
′
y ,ΔX

′
z ,ΔV

′
xy ,ΔV

′
yz ,

ΔV
′
zx }T为拟应变增量向量 ;ΔXT= TTΔT { 1, 1, 1, 0, 0,

0}
T
为热应变增量 ;TT为热膨胀系数 .

1. 2　有限元方法

　　采用八节点六面体等参单元对固体发动机进行

三维粘弹性有限元分析 ,对于任一个单元 ,时刻与间

的位移和应变增量向量为 [4 ]:

　　Δuk+ 1= NΔuik+ 1 , ( 2)

　　Δεk+ 1= BΔuik+ 1 , ( 3)

式中 ,Δuik+ 1= uik+ 1 - uik为单元节点位移增量向量 ; N

为形函数矩阵 ;B为应变矩阵 .

　　根据虚功原理 ,得:

　　∫VWεTΔσk+ 1dV=∫VWuTΔpk+ 1dV+∫SWuTΔ pk+ 1 ds ,

( 4)

式中 ,Wε
T为虚应变 ;Wu

T为虚位移 ;Δpk+ 1为 tK与 tK+ 1

间的体力增量向量 ;ΔPk+ 1为 tK与 tK+ 1间的边界上的

面力或集中力的增量向量 .

　　将 ( 1)式代入式 ( 4) ,可导出表征结构总体平衡的

方程:

　　KΔuik+ 1= ΔQk+ 1 , ( 5)

其中 ,K=∫VB
T
DdcBdV;

　　ΔQk+ 1=∫VN
T
Δpk+ 1dV+∫SN

T
ΔPk+ 1 ds+

∫VB
T
DecΔε′k+ 1 dV+∫VB

T
DecΔεT dV.

1. 3　结构完整性评估准则

　　固体火箭发动机在温度载荷的作用下 ,有限元计

算结果表明 ,最大应变一般处于药柱中 ,药柱的破坏

准则一般采用八面体剪应变准则较为合理 .八面体剪

应变的表达式为

　　V8=
2
3
( (Xx -Xy ) 2+ (Xy -Xz ) 2+ (Xz -Xx ) 2+

6(X
2
x y+ X

2
xz+ X

2
yz ) ) 0. 5 , ( 6)

　　在简单拉伸情况下 ,Xy = Xz= - vXx ,Xx y= Xyz = Xzx

= 0,于是V8的临界值 V8m与最大拉伸延伸率Xm的关

系为

　　V8m=
8
3

( 1+ v )Xm . ( 7)

　　 Von Mises应变表达式为

　　Xv=
2
3

( (Xx -Xy )
2
+ (Xy -Xz )

2
+ (Xz -Xx )

2
+

6(X2x y+ X2xz+ X2yz ) ) 0. 5 , ( 8)

因此

　　V8= 2Xv . ( 9)

　　可见 , Von Mises应变准则与八面体剪应变准则

本质上是等效的 ,该准则为

　　XV≤
XVm
n
, ( 10)

式中 ,n为安全系数 ,且

　　Xvm=
2
3
( 1+ v )Xm . ( 11)

1. 4　有限元计算模型

　　本文所研究的发动机纵向 ( Z方向 )共有 8个对

称剖面 ,可将发动机均分成完全对称的 16等份 ,每一

份的夹角为
c
8 ,取其中 1份建立三维有限元计算模

型 ,共划分单元数为 39000,节点数为 46000,随着发

动机脱粘深度的不同 ,有限元模型节点数略有增减 .

图 1为发动机后部局部三维有限元计算模型示意图 .

　　根据对称性 ,在垂直于对称剖面上设置位移简支

条件 ,壳体的后端端面上设置位移简支条件 .

　　试验测得推进剂松弛模量的 Prony级数为

图 1　发动机伞盘三维有限元模型局部示意图
　　 Fig. 1　 Three-dimension finite element mesh of the

umbrella slo t of moto r g rain

　　 1. 脱粘 层 ; 2. 翼槽 ; 3. 伞 盘 ; 1. debonded; 2. slot;

3. umbrella slo t
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　　 E ( t ) = 7. 06+ 3. 68e
- 3. 32× 10- 5t

+ 5. 99e
- 3. 32× 10- 4t

+ 8. 93e
- 3. 32× 10- 3t　 M Pa, ( 12)

包覆层松弛模量的 Prony级数为

　　 E ( t ) = 5. 65+ 2. 74e
- 3. 32× 10- 5t

+ 4. 75e
- 3. 32× 10- 4t

+ 6. 96e
- 3. 32× 10- 3t

　 M Pa. ( 13)

　　壳体和绝热层的弹性模量与泊松比分别为: 2. 06

× 104MPa、 0. 3和 30. 0 M Pa、 0. 490.

　　在温度循环试验中 ,发动机由高温至低温 ,再由

低温到高温度 ,如此循环二次 ,计算时设温度由 50℃

降到- 40℃ ,然后由- 40℃升到 50℃ ,再由 50℃降到

- 40℃ ,每次升温或降温经历的时间均为 12 h,取最

后一次由 50℃降到- 40℃的计算结果来分析伞盘的

Von Mises应变分布 .

2　温度载荷作用下伞盘的 Von Mises应变值

　　将长度作无量纲化处理 ,所有长度量均除以发动

机伞盘深度 ,于是可得伞盘深度为 1,宽度为 0. 16.计

算脱粘层深度改变时 ,伞盘最大 Von Mises应变值的

变化规律 .图 2( a)、 ( b)和 ( c)所示为脱粘深度 0. 36

时 ,温度分别为 - 20℃、 - 30℃和 - 40℃伞盘的 Von

Mises应变场 ,计算结果表明 ,发动机全局最大的

Von Mises应变位于伞盘顶端 .从伞盘的 Von Mises

应变等值线图可以看出 ,应变集中部位的应变梯度很

大 , - 40℃时达 21. 66% .

　　如图 3所示为温度分别是 - 20℃、 - 30℃和 -

40℃时 ,伞盘最大 V on Mises应变值随着脱粘层深度

( a)

( b)

( c)

图 2　不同温度时伞盘的 Von Mises应变等值线

　 　 Fig . 2　 The Von Mises strain contour of different

tempera ture

　　 ( a)前伞盘 - 20℃时的应变等值线 ; ( b)前伞盘 - 30℃时
的应变等值线 ; ( c)前伞盘 - 40℃时的应变等值线 .

( a) Strain contour of tempera ture - 20℃ ; ( b) Strain contour o f

tempera ture - 30℃ ; ( c) Strain contour of tempera tur e - 40℃ .

变化的曲线 .图 3表明 ,由原脱粘层深度 0. 3继续脱

粘 ,伞盘的最大 Von Mises应变值呈下降趋势 ,在脱

粘层深度达 0. 6时 ,伞盘的最大 V on Mises应变值下

降趋势较缓 ,超过 0. 6以后 ,下降趋势显著增加 .若不

考虑其它因素 ,足够长的脱粘深度 (如超过 0. 8)可以

极大地缓解伞盘的应力应变集中水平 .因此 ,可不改

变药型结构 ,通过加深脱粘层深度来降低伞盘的应变

集中水平 .

图 3　伞盘最大 Von M ises应变随脱粘层深度变化曲线

　　 Fig. 3　 The Von Mises st rain va riation with debonded

leng th

　　○ : - 20℃ ;　 : - 30℃ ;　△ : - 40℃ .

3　结束语

　　计算结果表明 ,加深脱粘层的深度可以使伞盘的

应力应变集中程度得到缓解 ,并且脱粘层的深度越

深 ,伞盘顶端的 Von Mises应变下降幅度越大 .可以

通过低温试验确定发动机伞盘最大允许的应力应变

值 ,因而可以通过调整脱粘层深度 ,使发动机在更低

的温度下伞盘的应力应变水平与其安全时的应力应

(下转第 112页 Continue on page 112)　　
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习能力。可以看到 , 探索小车在来回碰撞 5次之后 ,

接着后退几步 , 大幅度转动一个角度 (任意 ) , 继续

向前走 ,基本达到预期效果 ,该功能的实现可以在程

序中加个计数器达到。如果机器人反复碰撞超过 5

次 ,就执行另外的命令。由于原来的可视化编程界面

是基于感知 -行为理论为指导思想 , 在并行等待的命

令中 , 有一个抑制的作用。当一个动作执行时 , 其他

动作的优先级较低 , 除非其他触发事件触发执行 ,否

则要改变其中的关系并不容易。

4　结束语

　　基于感知 -行为模式的探索机器人是一种智能型

的机器人 ,通过以上 5组实验证实该机器人的设计的

确达到了预期的效果。对该课题的深入研究还可以控

制机器人完成更为复杂的一连串的动作 ,如走迷宫或

机器人足球等。
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变水平相当 ,从而得到脱粘层的最佳深度 .

　　如本文所研究的发动机在 - 20℃低温点火试验

时性能良好 ,但低温 - 30℃时前伞盘出现裂纹 ,因此

考虑将低温 - 20℃时前伞盘的 Von Mises应变作为

最大允许值 ,则可以通过加深脱粘层深度使在低温 -

30℃和 - 40℃时伞盘的 V on Mises应变与 - 20℃时

的相当 ,以此确定脱粘层最佳深度 ,保证能够在 -

30℃和 - 40℃时发动机伞盘不出现裂纹 .于是 ,可确

定在低温 - 30℃时伞盘的 Von Mises应变要达到 -

20℃时的应力应变水平 ,脱粘层深度需要超过 0. 83,

在低温 - 40℃时则要求脱粘深度超过 0. 92.从而实

现了在不改变原有药型结构 ,通过调整脱粘层深度使

伞盘的应力应变值下降到安全允许值 .
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