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摘 要：针对双推力室发动机机架结构开展快速优化设计方法研究，包括模型参数化和

结构的优化设计。通过2种不同工况机架实体和简化模型结构分析结果比较，验证了采用梁

单元和MPC单元简化模型进行优化设计的合理性。自编程序直接生成包含机架结构布局和尺

寸参数信息的有限元模型文件，解决了传统参数化设计中建模精度和时间对优化设计的制约

问题。综合考虑强度、刚度和稳定性进行机架结构布局和轻质化优化设计，机架结构在满足

各项约束条件下重量发生明显下降，优化设计收到理想的效果。
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Abstract：A rapid optimization design method was established for the flame structure of a rocket

engine with double thrust chambers，including parametric modeling and structure optimization design．

The rationality to conduct optimization design by means of a simplified model with beam and MPC

elements was validated by comparing the structure analysis results of two different flame entities and

a simplified model．A finite element model file including the frame structure layout and size

information was generated directly by self-compiled program，which improved the modeling precision

and decreased the modeling time．The strength，stiffness and stability of the flame structure were

considered in the optimization design of the frame structure layout and light weight．The frame weight
was decreased significantly under the condition that all restrictions were satisfied．A ideal effect of

optimization design was obtained

Keywords：rocket engine；flame structure of double thrust chamber；parametric modeling；opti-

mization design

收稿日期：2015—04—01；修回日期：2015—05—22

作者简介：霍世慧(1985一)，男，博士，工程师，研究领域为液体火箭发动机强度理论

万方数据



56 火箭推进 2015年8月

O 引舌

机架是火箭发动机传递推力的一种结构元

件，主要有杆式、梁式和壳式3种基本结构类

型，其中杆式结构因其结构刚性和空间开敞，陀好

等优点被广泛应用于液体火箭发动机11】。机架承

力杆结构的布局需要具有良好的开敞性，避免与

泵、入口管和总装管路等发生干涉，满足发动机

的装配、调整和检查需求。同时，作为主要的承

力构件，机架需要具有足够的承载能力，保证在

不同工况发动机推力作用下有足够的强度、刚度

和稳定性。机架结构的重量在发动机整体结构中

占有较大的比重，使发动机在满足以上要求的同

时具有紧凑的几何尺寸和尽量轻的结构重量是设

计者较为关一fi,的问题。

机架结构的常规设计手段是根据经验初步确

定结构型式，然后通过结构分析和试验验证反复

修改设计方案，导致设计周期较长、试验成本较

高，且无法景化各种影响因素的灵敏度，以获得

最优设计方案：采用优化设计方法能在满足当前

结构设计需要的各项约束条件的基础上，获得最

佳的结构物理和功能特性，大大减少设计方案的

修订，降低工程成本。曹红娟和柴皓利用ANSYS

有限元软件对火箭发动机机架进行了优化设计，

保证结构强度和稳定性的基础上大大降低了结构

成本I：。|；何昆开展了树脂基复合材料机架纤维、

树脂基体和加工工艺的优化设计，并通过静强度

试验进行验证⋯；彭超义设计分析了某航天器一

系列桁架结构推力支架，通过分析比较优选出质

量和承载性能最好的桁架结构型式M。本文将开

展双推力室机架结构强度、刚度和稳定性分析，

提出双推力室机架结构参数化建模方法，并在此

基础上开展结构减重快速优化设计方法研究。

1机架结构分析

双推力室发动机机架的基本构型为2个相同部

分组成的对称结构，推力载荷通过常平座组件的传

力梁传递到机架下端面，通过斜拉杆传递至与箭体

对接圈板。假设发动机推力载荷为4 200 kN，主

要考虑推力载荷在零位和偏摆10。这2种工况开

展结构分析与设计。采用梁单元模拟承力杆和交

叉连接结构，忽略传力梁对机架结构的影响，用

MPC单元模拟传力梁和圈板结构。图1给出了简

化后的机架结构模型。

图l机架结构简化模型

Fig．1 Simplified model of frame structure

为验证采用梁单元和MPC单元简化模型进

行结构分析的合理性，表l给出了零位和偏摆

100这2种工况机架实体和简化模型承力杆应力

和变形分布情况。从表中可以看出，简化模型应

力和变形分布情况能够与实体模型基本保持一

致，模型简化方法合理，梁单元和MPC单元构

成的简化模型能够较好地运用于零位和偏摆状态

机架承力杆静力分析。承力杆材料30CrMnSiA屈

服强度为835 MPa，2种工况承力杆最大Mises应

力为270 MPa，有着较高的安全裕度；承力杆最

大轴向变形为2．5 mm，远小于整体结构允许的

10 mm轴向变形。承力杆在强度和刚度上均有较

大的安全裕度，可以通过优化设计，调整机架结

构的设计，降低结构重量。下面主要开展机架结

构参数化建模和优化设计方法研究。

2机架参数化建模

根据结构对称性选取1／4机架结构进行参数

化分解：图2所示为机架结构主要参数，主要包

含高度、圈梁半径、推力室中心线距离、传力梁

尺寸、承力杆与圈板连接点和承力杆与交叉连接

结构尺寸?机架高度、圈梁半径、推力室中心线

距离和传力梁尺寸主要根据发动机总体结构设计

确定，暂不进行优化设计，根据总体设计数据进

行设置。l／4模型中，承力杆与圈梁有2个连接

点，连接点位置根据圈梁平面内连接点与圈梁圆

心连线的角度定义，如图2中的仅和届。机架承
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表1机架实体和简化模型结构分析结果

Tab．1 Structure analysis results of frame entities and simplified models

J：况 实体摸j魁 简化模制

、

淑
㈣

24{

甜ji々ljL

、

溯，。 淞。

偏黝0。叼 激
力杆和交叉连接结构均采用等截面设计，截面尺

寸包含内径n和厚度“承力杆包含有4组尺寸

变量，交叉连接结构采用相同的尺寸变量。

传统意义的参数化建模是采用特征造型技术

描述结构的几何形状，根据特征参数生成结构几

何模型，据此进行网格划分和计算分析删。传统方

法往往需要借助SolidWorks，UG或CATIA等建模

软件二次开发实现参数化建模陋121，建模精度和时

间在很大程度上依赖于商业软件的功能，制约了

参数化方法的发展。本文在机架结构参数化建模

中略去传统方法模型构建步骤，基于有限元软件

Patran的．bdf文件格式直接生成有限元分析文件。
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传力粱

图2机架主要参数示意图

Fig．2 Schematic diagram for main parameters

of frame structure

机架设计参划

J
膜型基点坐栩

I

由传力梁中心距离和尺寸
生成传力梁特征点坐标

I

由圈梁半径和承力杆平面夹角
生成承力杆上端节点坐标

I

l由承力杆上下节点坐标生成内部节点l
l

巨力杆单元构建及属性设割
l

lMPC连接特征节点构造传力梁与圈剿
J

l生成机架结构分析．bd破俐
I

机架结构分桐

图3机架结构参数化建模流程

Fig．3 Flow chart of parametric modeling

for frame structure

图3所示为机架结构参数化建模流程。设置

两推力室连接方向为z轴，垂直方向为Y轴，机

架轴线为z轴进行参数化建模。选取交叉连接结

构中心点为基点，给定节点坐标为(0，0，0)；根

据推力室中心线距离和传力梁尺寸确定承力杆底

端节点坐标@i，yi，Zi)；由圈梁半径和承力杆平面

夹角确定承力杆顶端节点坐标仁i，‰zj)；分别由

各个承力杆上下端点坐标生成其轴线向量u，给

定承力杆划分梁单元数目n，由式(1)迭代生成

承力杆所有节点坐标和单元信息卡片；建立MPC

卡片连接特征节点构造传力梁和圈梁结构；最后

补充．bdf文件中材料、载荷和求解器相关设置参

数，由此便完成机架结构参数化模型构建。

Xi+1

Yi+l

Zi+1

=lY +上： (i+1 q) (1)
n

3优化设计

在满足机架强度、刚度和稳定性的条件下开

展结构优化设计，降低结构重量。对于一般的优

化设计，其优化模型可描述为降151

fminF(戈)

{S．t．h。(戈)≤o i=1，2，．．．，m (2)

l茗。≤茗。≤戈。z。∈(x。，戈：，⋯∥。)
、。

其中，优化目标为机架结构重量，设计变量包含

以下几个方面： (a)承力杆与圈梁连接点的平面

角度Ot和口，为了使机架具有良好的开敞性，设

定30≤0[≤8。，50。≤p≤60。； (b)各个承力杆截

面内径rl和厚度ti，设定20 mm<<-ri≤50 mm，

1 mm≤“≤20 mm； (c)机架高度、圈梁半径和

传力梁尺寸只作为独立的输入值；约束条件包含

有强度、刚度和稳定性，具体选取规则如下：

1)强度：机架主要承受压力载荷且均为杆系

结构，需要具有较大的强度储备系数，且不允许

进入屈服，选取安全系数为2．0，承力杆允许最

大轴向应力许用值为417 MPa；

2)刚度：机架结构的刚度要求由导弹或火箭总

体和发动机总体设计规定，轴向变形最大值10 mm、

径向变形最大值3 mm和切向变形最大值2 mm；

3)稳定性：机架结构稳定性安全系数为2．5。

优化设计在大型商业软件iSIGHT中进行，

选用序列二次规划法进行优化设计。图4给出了

具体优化设计流程。根据造型和截面参数进行机

架参数化建模，获得机架重量和结构分析模型。

机架重量作为优化目标，结构分析模型提交

Nastran开展不同工况机架结构强度、刚度和稳定

性分析。由结果文件．f06提取出强度、刚度和稳

定性分析结果，满足约束条件则输出机架重量作

为一次优化结果。迭代计算，优化目标收敛则终
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止计算，若未收敛则修改机架造型和截面参数进

行下一步优化设计。

开始

造型参数l I截面参

机架重量l l结构分析模

强度分析||刚度分析l隐定性分

优化器：判断是否最优，l否
是否满足约束 l

土星
终止，输出结

参

数
空

间

寻

优

图4优化设计流程

Fig．4 Flow chart of structure optimization design

根据上述优化流程，经过597次迭代计算得

到双推力室机架结构设计最优解。经过优化设

计，机架结构重量由初始的413．4 kg下降到

193．1 kg，重量下降了53．3％。在满足各参数约

束的条件下，机架结构重量得到明显的下降，其

中机架结构重量只包含承力杆和交叉连接结构重

量，未考虑圈板、传力梁及其相应底座重量。表

2给出了约束变量变化情况，所有约束变量的优

化终值均能满足约束条件，优化设计后机架应力

和变形发生明显的上升，稳定性因子发生明显下

降。

表3给出部分设计变量变化情况。通过优化

设计，承力杆与圈梁两个连接点的平面夹角由初

始的49。降低为46．7。，机架结构造型发生一定的

变化；承力杆和交叉连接杆内径和厚度均发生一

定的下降。

表2约束变量变化情况

Tab．2 variation of constraint variables before and after optimization

表3部分设计变量变化情况

Tab．3 VaCation of partial deign variables before and after optimization

万方数据



火箭推进 2015年8月

4结论

针对双推力室机架结构开展参数化建模和快

速优化设计方法研究，可以得出如下结论：

11在机架方案研制阶段，采用梁模型进行结

构优化设计合理可行；

2)通过自编程序直接编写机架结构有限元模

型，获得了基于有限元和结构优化商用软件平台

的高精度高效率机架优化设计方法；

31通过优化设计，机架结构重量由初始的

413．4 kg下降到193．1 kg，重量下降了53．3％，

可以为结构轻量化提供有效的分析设计手段。
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