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摘　要：为了提高大长径比发动机药柱结构完整性水平，基于三维黏弹性有限元法，计算某大长径比固
体发动机在温度和内压荷载联合作用下的结构响应；研究伞盘结构及其位置对药柱最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影
响规律；讨论当伞盘位于药柱中部时，伞盘最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随伞盘宽度、深度以及顶部圆弧半径比的变化
规律。结果表明，伞盘位于药柱中部时可以有效地降低大长径比药柱的最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变，增加伞盘宽度、
深度或选取合适的半径比均可降低伞盘结构的最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变。所得结论可为固体发动机设计提供
参考。
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　　相比于液体火箭发动机，固体火箭发动机具
有结构简单、可靠性高、体积比冲高、贮存长久等

优点［１］，因此，近年来固体发动机已被广泛用于

导弹武器和航天运载领域。固体发动机在生产和

使用过程中，药柱所承受的主要荷载为固化降温

带来的温度荷载和点火试车或发射时所承受的燃

气内压荷载［２－３］，在这两种荷载的联合作用下，药

柱将产生较大的应力应变，因此，准确分析发动机

药柱在温度荷载和压力荷载作用下的应力应变，

并设法在不改变内弹道性能的前提下通过调整药

柱的结构尺寸来降低其应力应变，对保证发动机

结构完整性具有重要意义。

伞盘特指锥柱形药柱中的环向槽结构，它具

有调节燃面改善药柱受力状态的作用，通常设计

在发动机头部、尾部或中部［４］。但是伞盘结构的

药柱在荷载作用下，伞盘部位应力应变较大，极易

出现裂纹，是发动机设计的难点之一。蒙上阳

等［５］讨论了在低温环境下固体发动机药柱伞盘

宽度、深度以及发动机人工脱粘层深度对伞盘部

位ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影响。李磊等［６－７］在此基础

上，研究了伞盘顶部圆弧半径比对伞盘结构 Ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应变的影响，并且讨论了伞盘深度和脱粘深
度的互相影响作用。以上研究都只是考虑了伞盘

位于发动机药柱头部／尾部的情况，并没有讨论伞
盘位于发动机药柱中部时的情况，且也没有研究

发动机伞盘对药柱整体 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影响，
因此所得的结论有一定的局限性。

一般情况下，固体发动机外径会受到火箭／导
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弹总体限制，因此，主要通过增大长径比来提高其

总体性能［８－９］。大长径比固体发动机在药柱的中

部一般会出现较大的应力集中，设计人员常通过

设计中部伞盘来缓解药柱的应力应变水平。

１　发动机计算模型

１．１　几何形状

所研究的大长径比固体发动机，其伞盘结构

位于药柱中部，伞盘顶部采用双圆弧结构，如图１
所示。该发动机的主要尺寸参数有：药柱长度 Ｌ，
外径Ｄ，内径ｄ，伞盘宽度 ｗ，伞盘深度 ｈ，伞盘顶
部前圆弧半径Ｒ１与后圆弧半径Ｒ２，伞盘与水平方
向夹角θ以及伞盘距离发动机头部距离ｘ等。

（ａ）纵向剖面
（ａ）Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｅｃｔｉｏｎａｌｄｒａｗｉｎｇ

（ｂ）伞盘结构
（ｂ）Ｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图１　某发动机剖面示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｄｒａｗｉｎｇｏｆａｃｅｒｔａｉｎｍｏｔｏｒ

发动机初始尺寸为Ｌ＝１０５０ｍｍ，Ｄ＝２００ｍｍ，
ｄ＝５４ｍｍ，ｗ＝２５ｍｍ，ｈ＝５０ｍｍ，Ｒ１ ＝Ｒ２ ＝
１２５ｍｍ，θ＝７０°，ｘ＝４００ｍｍ。

发动机初始有限元模型共划分４３０００个六
面体单元，５２０００个节点，在伞盘部位进行网格加
密，如图２所示。

１．２　材料参数

假设发动机壳体、绝热层为弹性材料，推进剂

药柱为黏弹性材料，且其泊松比为常数。本文采

用ＭＳＣ．Ｐａｔｒａｎ进行前后处理，采用 ＭＳＣ．Ｍａｒｃ求
解器进行分析计算。ＭＳＣ．Ｍａｒｃ采用如下热黏弹
性本构模型：

Ｓｉｊ（ｔ）＝∫
ｔ

－∞
２Ｇ（ξ－ξ′）

ｅｉｊ（τ）
τ

ｄτ （１）

图２　伞盘结构的有限元模型
Ｆｉｇ．２　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔ

σｋｋ（ｔ）＝∫
ｔ

－∞
３Ｋ（ξ－ξ′）τ

（εｋｋ－３α
Ｔθ）ｄτ （２）

其中，Ｓｉｊ和ｅｉｊ分别为应力和应变偏张量；σｋｋ和εｋｋ
分别为应力和应变球张量；Ｇ和 Ｋ分别为剪切模
量和体积模量；τ为表示时间的积分变量；αＴ为热
膨胀系数；θ＝Ｔ－Ｔ０为温度改变量。折算时间ξ
和ξ′的形式如下：

ξ＝ξ（ｔ）＝∫
ｔ

０

ｄｔ′
ａＴ［Ｔ（ｔ′）］

（３）

ξ′＝ξ′（τ）＝∫
τ

０

ｄｔ′
ａＴ［Ｔ（ｔ′）］

（４）

其中，ａＴ为温度移位因子，它满足ＷＬＦ方程：

ｌｇａＴ ＝
－Ｃ１（Ｔ－Ｔｓ）
Ｃ２＋Ｔ－Ｔｓ

（５）

这里，Ｃ１＝２００１２１，Ｃ２＝５７３０３７１以及参考温
度Ｔｓ＝２９３１５Ｋ。

在泊松比 ν不随时间变化的前提下，剪切松
弛模量Ｇ（ｔ）和体积松弛模量Ｋ（ｔ）与拉压松弛模
量Ｅ（ｔ）存在如下关系：
Ｅ（ｔ）＝２Ｇ（ｔ）（１＋ν）＝３Ｋ（ｔ）（１－２ν）（６）
Ｅ（ｔ）一般采用如下Ｐｒｏｎｙ级数形式描述：

Ｅ（ｔ）＝Ｅ０－∑
ｎＥ

ｉ＝１
Ｅｉ（１－ｅ

－ｔ／τ
ｉ） （７）

其中，ｎＥ表示求和的项数，Ｅｉ（ｉ＝０，１，２，…，ｎＥ）
表示 Ｅ（ｔ）的系数，这里取 ｎＥ＝５，Ｅ（ｔ）的系数大
小见表１。

表１　Ｅ（ｔ）的各个系数
Ｔａｂ１　ＥａｃｈｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＥ（ｔ）

１ ２ ３ ４ ５

Ｅｉ ４９．２２ １６．５１ ４．６９ １．９７ １．０９

τｉ ０．００７ ０．１８ ４．７４ １２６．５８ ３３７５．２７

注：初始模量Ｅ０＝７４４７ＭＰａ。

·９４１·
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　　发动机各部件的其他材料参数见表２。

表２　各部件材料参数
Ｔａｂ．２　Ｍａｔｅｒｉａｌｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｅａｃｈｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

弹性模量／
ＭＰａ

泊松比
热膨胀系数／
（１／℃）

壳体 ２．００×１０５ ０．３０ １．１０×１０－５

绝热层 ６０ ０．４９８ ２．９５×１０－４

药柱 ０．４９８ ９．６５×１０－５

１．３　边界条件与载荷

考虑对称性，约束发动机对称剖面上所有节

点的环向位移；同时约束壳体前端节点的轴向刚

体位移。

复合固体推进剂的固化温度为５０℃，其零应
力温度为５８℃。假设固体推进剂药柱从零应力
温度以 １℃／ｈ降至 ２０℃，再以 １０℃／ｈ降至
－４０℃，然 后 进 行 点 火 试 车，压 力 峰 值 为
１２０ＭＰａ，点火增压时间为０１ｓ。

１．４　结构完整性分析判据

在温度和内压载荷作用下，发动机壳体为主

要的承力部件，药柱只要能随它变形而不至于产

生裂纹与脱粘就能保持结构完整，因此，宜采用八

面体剪应变准则作为药柱的破坏判据［１］。根据

ＭＳＣ．Ｍａｒｃ软件的特点，本文选用与八面体剪应
变准则等效的ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变准则作为药柱的失
效判据［１０］。

２　伞盘及发动机大长径比对药柱结构完
整性的影响

２．１　伞盘对药柱结构完整性的影响

在三维锥柱形发动机药柱中设计伞盘结构不

但可以调节燃面，而且还可以有效地减小药柱的

ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变水平。
图３为无伞盘药柱和含伞盘药柱的 Ｖｏｎ

Ｍｉｓｅｓ应变云图。从图中可以看出，无伞盘时药柱
最大的ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变为２８１％，应变最大位置
出现在药柱内孔中部。为了降低大长径比发动机

药柱内孔中部的应变水平，在药柱中部设计了伞

盘结构，这时药柱的最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变降为了
２６９％。这说明伞盘结构可以降低发动机药柱的
ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变，从而改善发动机的结构完整性，
有效解决大长径比发动机药柱中部应变较大的

难题。

（ａ）无伞盘药柱
（ａ）Ｇｒａｉｎｗｉｔｈｏｕｔｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔ

（ｂ）含伞盘药柱
（ｂ）Ｇｒａｉｎｗｉｔｈｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔ

图３　药柱ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变云图
Ｆｉｇ．３　ＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒａｉｎｆｒｉｎｇｅｏｆｇｒａｉｎ

图４　最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随伞盘位置变化规律
Ｆｉｇ．４　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒａｉｎｗｉｔｈｔｈｅ

ｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔ

２．２　伞盘位置对药柱结构完整性的影响

图４给出了发动机药柱最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变
随伞盘位置的变化规律。可以看出，随着伞盘距

离发动机头部距离ｘ的增大，药柱最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ
应力先减小后增大。当ｘ／Ｌ约等于０５时，即伞
盘结构在发动机药柱中部的时候，最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ
应变最小，只有２３０％左右。与无伞盘时药柱的
最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变 ２８１％相比，最大 Ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应变相对降低了约１８％。因此，对于头尾
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部结构差别不大的大长径比发动机，将伞盘结

构设计在发动机药柱中部可以明显地改善其结

构完整性。

２．３　发动机长径比对伞盘药柱结构完整性的影响

图５给出了无伞盘和有伞盘（ｘ／Ｌ＝０５）时，
药柱最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随发动机长径比的变化
曲线。从图中可以看出，随着长径比的增加，无伞

盘药柱的 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变会增大，并趋于一个稳
定值；有伞盘药柱的 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变也会随着长
径比的增大而增大，并逐渐趋于无伞盘药柱结果。

这是因为当发动机药柱长径比足够大时，药柱整

体可以看成是一个平面应变问题，因此，药柱的应

变最终趋于一恒定值。

图５　药柱最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随长径比的变化规律
Ｆｉｇ．５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍＶｏｎＭｉｓｅｓ

ｓｔｒａｉｎｗｉｔｈａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏ

３　伞盘形状设计

对于防空发动机，一般要经历低温试验和低

温点火试车的严峻考验，以验证其设计是否合理。

对于含伞盘结构的固体发动机，应力集中发生在

伞盘的顶部，因此，在试验过程中伞盘顶部极易出

现裂纹。出现裂纹的原因既有工艺因素也有设计

因素，为了避免裂纹的出现，需要对伞盘结构做出

进一步优化，以提高发动机的安全系数。

文献［５，７］讨论了当伞盘结构在发动机头
部／尾部时，伞盘的宽度、深度以及伞盘曲面形式
对伞盘顶部 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影响，并且还考虑
了脱粘深度对药柱应变的影响。但是，当伞盘结

构位于药柱中部时，其给出的规律是否适用还需

要深入研究。

３．１　伞盘宽度对伞盘结构ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影响

分别利用初值对伞盘宽度和深度做无量纲处

理。当伞盘结构位于药柱中部时，图６给出了当

伞盘深度与半径比保持不变时，伞盘宽度 ｗ对伞
盘结构最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影响。

图６　伞盘ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随伞盘宽度变化规律
Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒａｉｎｗｉｔｈｔｈｅ

ｗｉｄｔｈｏｆｔｈｅｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔ

从图中可以看出，随着伞盘宽度的增大，结构

的ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变不断减小。这与文献［５，７］当
伞盘位于发动机头部／尾部时的结论一致，但是增
加伞盘宽度的同时会减少发动机药柱的装药量，

如果发动机的设计指标对装药量有严格要求，通

过增加宽度来降低结构的应变就会有一定的局

限性。

３．２　伞盘深度对伞盘结构ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影响

伞盘深度也会对伞盘结构的最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ
应变产生影响。图７为在伞盘宽度和半径比不变
情况下，伞盘 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随伞盘深度变化曲
线。从图中可以发现伞盘结构的最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ
应变随着伞盘深度的增加而降低，这也和文

献［５，７］中的结论一致。同样，如果依靠增加伞
盘深度来降低伞盘结构的应变，也会减少发动机

药柱的装药量。

图７　伞盘ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随伞盘深度变化规律
Ｆｉｇ．７　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒａｉｎｗｉｔｈｔｈｅ

ｄｅｐｔｈｏｆｔｈｅｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔ
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３．３　双圆弧曲面结构最佳半径比的确定

３１节与３２节讨论了当伞盘位于药柱中部
时，伞盘宽度和深度对伞盘结构最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ
应变的影响。考虑装药量的限制，二者可调整的

范围都比较小，对发动机结构完整性的改善有限。

对于双圆弧伞盘结构，其圆弧半径比 Ｒ１／Ｒ２对伞
盘ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变有较大的影响。为了研究不同
半径比对最大 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变的影响规律，在伞
盘宽度和深度不变情况下，取多个不同的半径比

进行计算比较。图 ８所示为伞盘结构最大 Ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应变与半径比的关系。

图８　伞盘ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随伞盘顶弧半径比变化规律
Ｆｉｇ．８　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒａｉｎｗｉｔｈｔｈｅｒａｄｉｕｓ

ｒａｔｉｏｏｆｔｈｅｕｍｂｒｅｌｌａｓｌｏｔ′ｓｔｏｐａｒｃ

由图８可知，伞盘结构最大ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变随
半径比变化存在一个极小值，此时的半径比是最

佳半径比，约为１０，换言之，即两个圆弧半径相
等时为最佳尺寸。这是由于，当两个圆弧中的任

一个圆弧半径增大（或减小）时，另一个圆弧的半

径将相对变小（或增大），这加剧了半径相对较小

圆弧处的应力集中程度，从而使其 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应
变增大。因此，当两个圆弧半径取相等值时为最

佳尺寸，这与文献［７］中伞盘位于发动机头部／尾
部时的结论不同，主要是因为当伞盘位于发动机

头／尾部时其还会受到人工脱粘层的影响。

４　结论

利用ＭＳＣ．Ｐａｔｒａｎ／Ｍａｒｃ有限元软件研究了伞
盘结构对某大长径比发动机在低温点火试车工况

下的结构完整性的影响规律，得到以下结论：

１）伞盘结构可以降低发动机药柱的 Ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应变水平，改善发动机的结构完整性；对于
头尾部差别不大的大长径比发动机，伞盘位于药

柱中部时效果最明显。

　　２）增加伞盘的宽度和深度都可以降低伞盘
结构药柱的ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变水平。
３）当伞盘位于药柱中部时，伞盘顶部圆弧半

径比存在最佳值１０，使得伞盘结构ＶｏｎＭｉｓｅｓ应
变最小。
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