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发动机黏接界面损伤破坏过程细观数值仿真 
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摘要：目的 揭示拉伸加载下发动机黏接界面的损伤破坏规律，以及典型参数对该损伤破坏过程的影响规律。

方法 以建立的含预制宏观裂纹的硝酸酯增塑聚醚（NEPE）推进剂装药的黏接界面结构的细观有限元模型

为基础，开展发生推进剂内聚损伤破坏、推进剂/衬层黏接界面损伤破坏和混合型损伤破坏的数值仿真计算，

讨论不同损伤破坏形式下的裂纹扩展规律，以及推进剂基体强度、颗粒/基体黏接界面模量和强度、推进剂/

衬层黏接界面模量和强度对损伤位置和损伤程度等的影响规律。结果 颗粒/基体黏接界面的“脱湿”是发生

推进剂内聚损伤破坏时的主要损伤形式，损伤临界应变阈值约为 30%。推进剂/衬层黏接界面损伤破坏时，

裂纹扩展路径与预制裂纹方向一致。混合型损伤破坏包括颗粒/基体黏接界面“脱湿”、推进剂/衬层黏接界

面脱黏和推进剂基体撕裂，裂纹在推进剂/衬层黏接界面发生扩展的临界应变阈值约为 20%，颗粒/基体黏接

界面发生“脱湿”损伤及裂纹扩展的临界应变阈值约为 60%。推进剂基体强度、颗粒/基体黏接界面强度和

推进剂/衬层黏接界面强度对装药黏接界面结构损伤破坏的影响更为显著，前 2 个参数的增大均能导致发生

“脱湿”损伤的位置向推进剂/衬层黏接界面移动，黏接界面结构损伤破坏模式发生转变的临界推进剂/衬层

黏接界面强度阈值处于 0.80~1.00 MPa。结论 NEPE 推进剂装药的黏接界面结构的损伤破坏形式和损伤程度

随细观结构模型材料参数的不同而发生改变。 
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Microscopic Numerical Simulation of the Damage Failure Process  

for Adhesive Interface Structure of Motors 

WANG Zhejun1, QIANG Hongfu1, WANG Guang1, HAN Yongheng2, Chen Jiaxing3, WU Rui3 
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ABSTRACT: The work aims to reveal the damage failure law of the adhesive interface structure of a motor (SRM) under ten-

sile loading and the effect of typical parameters on the damage failure process. Based on the established micro finite element 

model of the adhesive interface structure for nitrate ester plasticized polyether (NEPE) propellant with prefabricated macro-

scopic crack, numerical simulation calculations were carried out under three forms of cohesive failure in the propellant, propel-
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lant/liner adhesive interface debonding, and mixed failure. Then, the crack propagation law under each form of damage and the 

effects of the matrix strength, particle/matrix adhesive interface modulus and strength, propellant/liner adhesive interface 

modulus and strength on the location and degree of damage were discussed. The "dewetting" between the filled particles and 

matrix was the main damage when propellant cohesive failure occurred, and the critical strain threshold for this damage was 

about 30%. When the propellant/liner adhesive interface debonding occurred, the crack propagation path was consistent with the 

direction of the prefabricated crack. The damage forms of mixed failure included the filled-particles/matrix “dewetting”, propel-

lant/liner debonding and propellant matrix tearing. The critical strain for crack propagation at the propellant/liner adhesive in-

terface was about 20%, and the critical strain for the “dewetting” and crack propagation was about 60%. The effects of propel-

lant matrix strength, particle/matrix adhesive interface strength, and propellant/liner adhesive interface strength on the damage 

failure of the adhesive interface structure were more significant. As the first two parameters increased, the location of the 

“dewetting” moved towards to the propellant/liner adhesive interface. At the same time, the critical strength threshold for pro-

pellant/liner adhesive interface that changed the damage failure mode of the adhesive interface structure was between 0.80 and 

1.00 MPa. The damage mode and damage degree of the adhesive interface structure for NEPE propellant changes with the dif-

ferent material parameters of the microstructure model. 

KEY WORDS: adhesive interface structure; damage failure; microscopic finite element; cohesive failure; adhesive interface 

debonding; mixed failure 

SRM 发动机通常采用贴壁浇铸式装药技术，即

在发动机内部由内到外依次形成了推进剂/衬层黏接

界面、衬层/绝热层黏接界面和绝热层/壳体黏接界面[1]。

上述黏接界面的黏接质量以及在不同载荷下的损伤

破坏情况对于发动机的可靠工作具有重要影响[2-3]，

因此黏接界面的损伤破坏研究一直是国内外学者关

注的重点。 

针对发动机黏接界面的损伤破坏，目前主要采用

测试分析和数值仿真的手段进行研究。陈庆贵等[4]、

Brouwer 等[5]和 Le 等[6]分别使用工业 CT、嵌入传感

器等技术对发动机黏接界面结构中出现的界面脱黏

损伤进行了探测，但是由于检测原理适应性、数据准

确性以及效费比等问题还未得到较好解决，因此上述

方法目前并没有得到较为广泛的推广。自 1966 年开

始，Gustavson 等[7]、Zhou 等[8]和 Toulemonde 等[9]相

继提出了通过对特定构型的黏接结构试验件开展拉

伸、剪切和剥离试验，进而确定黏接强度和断裂能（或

断裂韧性、临界应变能释放率）等力学参量，最终评

判黏接结构断裂失效行为的方法，并且形成了 ASTM

和 QJ 2038.1A—2004 等测试标准[10-11]。近年来，参

照上述标准，李高春等[12-15]和裴书蒂等[16]进一步开展

了多角度加载下矩形黏接试验件和微型黏接试验件

的宏观拉伸试验和细观原位观测试验，发现了黏接界

面结构存在推进剂内聚损伤破坏、推进剂/衬层黏接

界面脱黏和混合型损伤破坏等 3 种失效模式，分析了

加载角度对黏接界面损伤破坏曲线和损伤破坏过程

的影响规律。伍鹏等[17]、肖云东等[18]和 Lei 等[19]则

应用数字图像相关技术（DIC）获得了拉伸加载过程

中试验件的变形应变场。为了突破试验测试在研究黏

接界面损伤破坏方面存在的局限，肖云东等[18]、Guo

等[20]、Zhou 等[21]和李高春等[22-24]分别提出了宏细观

数值仿真的方法，并且给出了进行模型参数反演的计

算流程。基于宏观仿真结果，探讨了材料参数和结构

参数对黏接界面结构力学性能的影响，给出了不同加

载程度下黏接界面的损伤云图。通过开展基于内聚力

模型（CZM）的细观数值仿真，重点模拟了拉伸加载

下黏接界面结构发生的推进剂内聚损伤破坏，并且通

过与试验结果进行比对，验证了所建模型的有效性，

但是针对其他损伤破坏模式的细观仿真研究，以及模

型材料参数对损伤破坏的影响规律研究相对比较匮乏。 

为了更全面地认识发动机黏接界面结构的损伤

破坏机理，为后续开展黏接界面结构的合理设计提供

技术支撑，本研究首先建立固体推进剂/衬层/绝热层

黏接界面结构的细观有限元模型，并且利用 CZM 模

型表征推进剂内部颗粒/基体黏接界面和推进剂/衬层

黏接界面的力学响应，通过改变模型材料参数值，以

分析黏接界面结构在不同失效模式下的损伤破坏规

律和材料参数对损伤破坏的影响规律。 

1  黏接界面结构细观有限元模型 

1.1  模型建立 

本文采用随机颗粒填充算法及其扩展方法建立
如图 1 所示的 NEPE 推进剂装药的黏接界面结构细观
有限元模型，整个模型的尺寸为 5 mm×15 mm，推进
剂高度为 2 mm，衬层高度为 1 mm，绝热层高度为
2 mm，并且在模型一侧的推进剂/衬层界面预制 4 mm
的裂纹。模型中仅包括大 AP 颗粒，体积分数为 57%，
并将颗粒模型化为圆形，而将小 AP 颗粒和 Al 粉融
入推进剂基体中。同时，模型采用自适应网格划分技
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术，为提高网格质量和计算精度，对于推进剂部分，
在颗粒边界处缩小网格尺寸，而在颗粒内部使用较边
界处更大的网格尺寸，并且在推进剂内部的颗粒/基
体和推进剂/衬层 2 类黏接界面处进行网格加密。为
研究拉伸加载下黏接界面结构的损伤破坏过程，模型
底部固支，顶部施加位移载荷，并且在推进剂内部的
颗粒/基体和推进剂/衬层 2 类黏接界面处插入双线性
CZM 模型，该模型中界面法向力 τn 和位移分离量 δn

以及切向力 τt 和位移分离量 δt 的关系如图 2 所示。当
界面受力较小时，黏接界面处于弹性状态，界面力与
张开位移呈线性关系；当界面张开位移达到临界值 δ0

时，界面应力达到最大值 σmax（即界面强度）。随界
面张开位移增加，界面开始出现损伤，界面承载能力
开始下降，界面应力逐渐减小。当界面张开位移大于
最大值 δf（即失效张开位移）时，界面不再承受力的
作用，成为自由面。 

 

 
 

图 1  NEPE 推进剂装药的黏接界面结构细观有限元模型 
Fig.1 Microscopic finite element model of adhesive interface 

structure for NEPE propellant 
 

 
 

图 2  双线性内聚力模型界面力-位移分量关系 
Fig.2 Relationship between interface force and displacement 
component in bilinear cohesive force model: a) normal direc-

tion; b) tangential direction 
 

1.2  参数设置 

设置细观有限元模型中材料参数值的方法主要包

括：查阅文献法、试验测试法、理论推导计算法和反演

识别法[25]。本研究采用第 1 种方法，参考文献[26-31]，

在对比分析不同文献中加载条件和配方组分影响的

前提下，依次确定了 1.1 节所建细观有限元模型中推

进剂基体的黏弹性材料参数值，推进剂内部 AP 颗粒、

衬层和绝热层的弹性材料参数值，以及推进剂内部的

颗粒/基体和推进剂/衬层 2 类黏接界面的 CZM 参数

值（即界面强度 σmax、弹性模量 G 和失效张开位移 δf），

具体数值如表 1 和式（1）所示。 

表 1  黏接界面结构的细观有限元模型材料参数值 
Tab.1 Microscopic finite element model material parameter 

values for adhesive interface structure 

材料类型 
σmax/
MPa

δf/mm 
E 或 

G/MPa 
ν ρ/ 

(g·cm–3)

推进剂基体 1.20 — E(t) 0.495 1.80 

AP 颗粒 — — 32 450 0.140 1.95 

衬层 — — 4 0.495 0.90 

绝热层 — — 24 0.495 1.08 

基体/AP 颗粒 0.08 0.006 15 0.495 — 

推进剂/衬层 2.00 0.10 200 0.495 — 
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2  结果及分析 

2.1  推进剂内聚损伤破坏数值仿真 

NEPE 推进剂装药的黏接界面结构发生推进剂内

聚破坏时，典型应变处的细观有限元数值仿真计算结

果如图 3 所示。由图 3 可知，此模式下的损伤破坏过

程具有如下特点。 

1）当应变达到 10%时，由图 3a 可知，预制裂纹

开始被拉开，推进剂内部的填充颗粒之间相互作用，

进行应力传递。以颗粒为结点，整个模型组成一个力

的网络结构，网络路径为沿邻近颗粒之间的桥接。桥

接路径上颗粒的周向出现应力集中，而颗粒之间的基

体上的应力明显比路径上的应力值小。 

2）随拉伸应变增加至 30%，推进剂/衬层黏接界

面预制的裂纹未发生扩展，而推进剂内部的颗粒/基

体黏接界面则出现分离现象（如图 3b 所示），导致传

递力的能力下降，即呈现“脱湿”损伤特性。“脱湿”

损伤裂纹的出现使得细观结构的应力应变场重新分

布，并在裂纹尖端形成较大的应力集中，同时裂纹扩

展方向并非严格与拉伸方向保持垂直，而是受到颗粒

分布的影响。此外，该阶段出现损伤的黏接界面比例

较小，且损伤程度也较低，大多数固体填充颗粒仍具

有较强的增强作用。 

3）当拉伸应变进一步增加至 40%时，推进剂内

部出现颗粒/基体黏接界面“脱湿”损伤的比例和程

度增大，部分黏接界面甚至发生完全分离现象，而且

开始出现基体微裂纹的汇聚，并形成宏观裂纹，如图

3c 所示。上述过程加速了周围黏接界面的损伤和失

效，预制裂纹尖端基体也发生断裂，预制裂纹和基体

汇聚的裂纹贯通，宏观裂纹的扩展导致黏接界面在较

小应变增量时间内完全失效，直至推进剂在 60%拉伸
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应变处发生断裂，整个模型失去承载能力。断裂位置

出现在靠近推进剂/衬层界面处的推进剂一侧，如图

3d 所示。 

4）当拉伸加载下装药的黏接界面结构发生推进

剂内聚破坏时，推进剂内部的颗粒/基体黏接界面的

“脱湿”损伤是整个模型损伤破坏过程的最主要损伤

形式，同时伴随推进剂基体的撕裂破坏。上述损伤破

坏过程与杨明等[13]、伍鹏等[17]基于原位拉伸试验获

得的结果规律保持一致，表明本文所建仿真模型的有

效性。 
 

 
 

图 3  发生推进剂内聚损伤破坏时的数值仿真计算结果 
Fig.3 Numerical simulation results for propellant cohesive failure 

 

2.2  界面损伤破坏数值仿真 

以 2.1 节仿真计算模型参数为基础，减小推进剂/衬

层黏接界面强度（2.00 MPa）和失效位移值（0.10 mm）

附近的相应数值，以开展推进剂/衬层黏接界面发生

损伤破坏的细观有限元数值仿真。调整的材料参数见

表 2，其余参数与表 1 保持一致。 

NEPE 推进剂装药的黏接界面结构发生推进剂/  
 

表 2  初始模量 
Tab.2 Initial modulus 

材料类型 σmax/MPa δf/mm E/MPa 

推进剂/衬层 0.80 0.08 200 

 

衬层界面损伤破坏时，典型应变处的细观有限元数值仿

真计算结果如图 4 所示。由图 4 可知，此模式下的损伤

破坏过程具有如下特点：在整个拉伸变形过程中，裂纹

始终沿着推进剂/衬层黏接界面进行扩展，即只有该界

面单元发生失效，扩展路径与预制裂纹方向一致，并且

损伤破坏后期具有更快的裂纹扩展速度，在 43%应变

时，界面发生完全脱黏破坏，整个模型失去承载能力。 

2.3  混合型损伤破坏数值仿真 

以 2.2 节仿真计算模型参数为基础，将表 2 中

推进剂/衬层黏接界面的强度提高至 1.00 MPa，但仍

低于表 1 中推进剂/衬层黏接界面强度，以开展 NEPE

推进剂装药的黏接界面结构发生混合型损伤破坏的  

a 0 b 10% 

c 35% d 43% 
 

图 4  发生推进剂/衬层黏接界面脱黏损伤破坏时的数值仿真计算结果 
Fig.4 Numerical simulation results of debonding damage at the propellant/liner adhesive interface 
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细观有限元数值仿真。典型应变处的计算结果如图 5

所示，此模式下的损伤破坏过程具有如下特点： 

1）当拉伸应变小于 20%时，推进剂/衬层黏接界

面处的预制裂纹在外载荷作用下由闭合状态逐渐打

开，同时在预制裂纹尖端出现应力集中，颗粒之间也

出现应力桥接现象，如图 5a 所示。 

2）当拉伸应变逐渐增大至 50%时，预制裂纹一

直发生扩展，即在推进剂/衬层黏接界面出现脱开现

象，但推进剂内部颗粒/基体黏接界面始终未发生“脱

湿”损伤，仅在颗粒周向发生越来越明显的应力集中。

同时，整个模型在裂纹未扩展一侧的应力值明显大于

已经脱开一侧的应力值，推进剂/衬层黏接界面、衬

层/绝热层黏接界面两侧应力值有明显差异，如图 5b、

5c 所示。当拉伸应变继续增大至 60%时，推进剂内

部颗粒/基体黏接界面发生明显“脱湿”损伤现象，

基体撕裂裂纹发生汇聚贯通，并形成宏观裂纹，最终

导致整个模型失去承载能力而失效破坏，即整个拉伸

变形损伤破坏过程，裂纹同时在推进剂/衬层黏接界

面和推进剂内部颗粒/基体黏接界面扩展，属于典型

的混合型破坏。 
 

a 20% b 40% 

c 50% d 60% 
 

图 5  发生混合型失效破坏时的数值仿真计算结果 
Fig.5 Numerical simulation results for mixed failure 

 

3  黏接界面损伤破坏影响因素分析 

针对第 2 节出现的 3 类损伤破坏模式，本文重点

围绕与推进剂基体撕裂、推进剂内部颗粒/基体黏接

界面“脱湿”和推进剂/衬层黏接界面损伤破坏相关

的参数，采取控制变量法，开展 NEPE 推进剂装药的

黏接界面结构损伤破坏影响因素分析。 

3.1  推进剂基体强度对损伤破坏的影响 

以 2.1 节所述推进剂内聚损伤破坏数值仿真为基

础，通过在推进剂基体强度 1.2 MPa 附近进行增大或减

小，研究推进剂基体强度变化对上述损伤破坏过程的 

影响规律，典型计算结果如图 6 所示。通过对比图 6a、

6b 和 3d（基体强度为 1.20 MPa）可知，随着推进剂基

体强度增加，推进剂内部颗粒/基体黏接界面的损伤比

例和程度增大，且发生“脱湿”损伤的位置逐渐向推进

剂/衬层黏接界面移动，并最终与预制裂纹损伤区域相

贯通，形成宏观裂纹向前扩展，导致模型失效破坏。发

生上述现象的原因是，当基体强度增大时，其不易发生

断裂失效，而在颗粒周向集中应力作用下，更易导致颗

粒/基体黏接界面发生“脱湿”损伤。当基体强度降低

时，其较容易发生断裂失效，导致断裂位置下方基体的

应力下降，不足以进一步引起相应位置处颗粒/基体黏

接界面发生“脱湿”损伤，如图 6a 所示。 

 

a 0.80 MPa b 1.60 MPa 
 

图 6  不同推进剂基体强度条件下的损伤破坏数值仿真计算结果 
Fig.6 Numerical simulation results of damage failure under different propellant matrix strength 
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3.2  推进剂黏接界面模量、强度对损伤破坏

的影响 

以 2.1 节所述推进剂内聚损伤破坏数值仿真为

基础，通过在推进剂内部颗粒 /基体黏接界面模量

15 MPa 和强度 0.08 MPa 附近进行增大或减小，分别

研究上述模量和强度变化对推进剂内聚损伤破坏

过程的影响规律，典型计算结果如图 7 所示。对比

图 7a、7b 和 3d（颗粒/基体黏接界面模量为 15 MPa）

可知，当推进剂内部的颗粒/基体黏接界面的模量增

大时，发生“脱湿”损伤的位置总体上不变，但损  

伤比例和损伤程度明显降低。对比图 7c、7d 和 3d

（颗粒/基体黏接界面强度为 0.08 MPa）可知，当推

进剂内部的颗粒/基体黏接界面的强度增大时，发生

“脱湿”损伤的位置逐渐向推进剂/衬层黏接界面移

动，且损伤比例和损伤程度明显降低。推进剂内部

颗粒 /基体黏接界面模量和强度增大对模型损伤破

坏影响的主要原因是，2 个参数数值的增大，均会提

升颗粒/基体黏接界面发生“脱湿”损伤的难度，裂

纹更易在靠近预制裂纹或者推进剂 /衬层黏接界面

一侧进行扩展，因为此处颗粒周向的应力集中程度

更高。 
 

a 模量为 5 MPa b 模量为 25 MPa 

  
c 强度为 0.02 MPa d 强度为 0.10 MPa 

 

图 7  不同推进剂颗粒/基体黏接界面模量和强度下的损伤破坏数值仿真计算结果 
Fig.7 Numerical simulation results of damage failure with different particle/matrix adhesive interface modulus and strength: a) 

modulus at 5 MPa; b) modulus at 25 MPa; c) strength at 0.02 MPa; d) strength at 0.10 MPa 
 

3.3  推进剂/衬层黏接界面模量、强度对损

伤破坏的影响 

以 2.3 节所述混合型损伤破坏数值仿真为基础，

通过在推进剂/衬层黏接界面模量 200 MPa 和强度 

0.80 MPa 附近进行增大或减小，分别研究上述模量和

强度变化对 NEPE 推进剂装药的黏接界面结构损伤破

坏过程的影响规律，典型计算结果如图 8 所示。 

对比图 8a、8b 和 5d（界面模量为 200 MPa）可

知，推进剂/衬层黏接界面的模量变化，对该界面发 
 

  
a 模量为 100 MPa b 模量为 300 MPa 

  
c 强度为 0.60 MPa d 强度为 1.40 MPa 

 

图 8  不同推进剂/衬层黏接界面模量和强度下的损伤破坏数值仿真计算结果 
Fig.8 Numerical simulation results of damage failure with different propellant/liner adhesive interface modulus and strength:  

a) modulus at 100 MPa; b) modulus at 300 MPa; c) strength at 0.60 MPa; d) strength at 1.40 MPa 
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生脱黏位置的影响较小，对预制裂纹扩展量的影响也

较小。不同模量条件下，推进剂内部也都部分存在基

体撕裂和颗粒/基体黏接界面“脱湿”损伤现象，位

置都位于模型的右端部，只是随模量增大，推进剂内

部发生裂纹汇聚、贯通的长度更长。 

对比图 8c、8d、4d（界面强度为 0.80 MPa）和

5d（界面强度为 1.00 MPa）可知，当推进剂/衬层黏

接界面的强度降低时，模型发生损伤破坏的模式由混

合型向推进剂/衬层黏接界面脱黏单一型转变，即裂

纹不再向推进剂内部扩展，而且仅沿推进剂/衬层界

面前进。 

综上所述，相较推进剂/衬层黏接界面模量，强

度变化对 NEPE 推进剂装药的黏接界面结构损伤破

坏的影响更为显著，存在使损伤破坏模式发生转变的

临界黏接界面强度阈值，为 0.80~1.00 MPa。 

4  结论 

1）当拉伸加载下 NEPE 推进剂装药的黏接界面

结构发生推进剂内聚损伤破坏时，推进剂内部的颗粒/ 

基体黏接界面的“脱湿”损伤是整个模型损伤破坏过

程的最主要损伤形式，同时伴随推进剂基体的撕裂破

坏，发生“脱湿”损伤的临界应变阈值约为 30%。 

2）当拉伸加载下 NEPE 推进剂装药的黏接界面

结构发生推进剂/衬层界面损伤破坏时，裂纹始终沿

着该界面进行扩展，扩展路径与预制裂纹方向一致，

且损伤破坏后期具有更快的裂纹扩展速度。 

3）当拉伸加载下 NEPE 推进剂装药的黏接界面

结构发生混合型损伤破坏时，裂纹同时在推进剂/衬

层黏接界面和推进剂内部颗粒/基体黏接界面扩展，

并同时存在基体撕裂现象，多个区域的裂纹汇聚贯通

最终导致宏观失效破坏。其次，裂纹在推进剂/衬层

黏接界面发生扩展的临界应变阈值约为 20%，而推进

剂内部颗粒/基体黏接界面发生“脱湿”损伤及裂纹

扩展的临界应变阈值约为 60%。 

4）提高推进剂基体的强度，以及降低推进剂内

部颗粒/基体黏接界面的模量和强度，均能增大推进

剂内部颗粒/基体黏接界面发生“脱湿”损伤的比例

和程度，而随着推进剂基体强度和推进剂内部颗粒/

基体黏接界面强度的增大，发生“脱湿”损伤的位置

逐渐向推进剂/衬层黏接界面处移动。相较推进剂/衬

层黏接界面模量，强度变化对 NEPE 推进剂装药的黏

接界面结构损伤破坏的影响更为显著，存在使损伤破

坏模式发生转变的临界黏接界面强度阈值，为 0.80~ 

1.00 MPa。 
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