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点火载荷下翼柱型装药结构完整性数值分析
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摘　要：针对固体火箭发动机翼柱型装药在点火载荷下结构完整性问题，提出了一种考虑三维损伤黏弹
性本构性的数值模拟方法。基于商业有限元软件的二次开发平台，编写用户子程序，展开有限元数值计算，

获取翼柱型装药在固化降温、点火载荷下装药结构的应力、应变与位移场分布。结果表明，在温度载荷与点

火载荷下，药柱内表面变形模式是不同的。然而，不管在温度载荷或点火载荷下，在翼槽处装药 ＶｏｎＭｉｓｅ应
力与ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变高于其他部位。此方法可应用于固体火箭发动机装药结构完整性安全评估。
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　　固体火箭发动机具有高质量比、高可靠性、
发射迅速等优点，在导弹与运载火箭中应用广

泛［１］。固体火箭发动机翼柱型装药采用可拆卸

芯模实现高装填比设计，且容易满足发动机内

弹道性能要求。翼柱型装药结构完整性在装药

设计中是必不可少的方面，由于翼柱型装药几

何结构复杂，难以采用试验方法进行分析，因

此，在固体火箭发动机安全与可靠设计中采用

数值仿真方法精确评估装药结构完整性具有重

要作用［２］。

针对固体火箭发动机装药结构完整性数值分

析，国内外学者已经开展有意义的研究，文献［３－
４］针对复合固体推进剂，建立损伤黏弹性本构模
型，采用用户子程序扩展至商业有限元软件

Ａｂａｑｕｓ中，开展结构试件有限元计算，进行双轴

拉伸试验验证，模型预估精度较高。文献［５］针
对含应力释放槽的装药，采用Ｎａｓｔｒａｎ有限元软件
与８节点ＨＥＸＡ单元，通过详细分析应力应变场
分布规律，确定装药最优几何尺寸，结果表明应力

释放缓冲片的最小外径对环向应力影响较大，最

大外径对轴向、法向应力影响明显。文献［６－７］
为了解决复合固体推进剂不可压缩性问题，引入

缩减积分单元，建立热黏弹性模型，研究不同点火

压力下装药瞬态结构完整性，详细分析不同泊松

比对装药内部应力应变场分布的影响规律。文

献［８］针对翼柱型装药，研究不同轴向过载条件
对药柱结构完整性的影响规律。文献［９］针对伞
盘型装药，研究装药结构尺寸对药柱 ＶｏｎＭｉｓｅｓ
应变与体积装填分数的影响规律，确定装药关键

几何参数。文献［１０］针对改性双基推进剂，建立
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含损伤的黏弹性模型，与单向拉伸试验数据比较

分析，结果吻合良好。同时，基于商业有限元软

件 Ａｂａｑｕｓ，通过二次开发实现装药结构完整性
数值分析。文献［１１］建立增量型的三维非线性
黏弹性本构模型，采用商业有限元软件的二次

开发接口，实现装药结构完整性数值计算。文

献［１２］研究药柱／壳体黏接高度对自由装填药
柱结构完整性的影响规律。文献［１３］研究温度
交变载荷对翼柱型装药结构完整性的影响规

律。文献［１４］研究泊松比对装药结构完整性的
影响规律。

综上所述，国内外已经分析了材料属性、几何

结构、外部载荷对装药结构完整性的影响。然而

翼柱型装药在点火载荷下结构完整性的分析不够

深入。本文针对前翼柱型装药，采用损伤黏弹性

本构模型，开展在点火载荷下结构完整性分析。

１　本构模型

复合固体推进剂具有能量水平高、力学性

能好、燃速范围宽、燃烧稳定、工艺性能好等优

点，是固体火箭发动机主要选择的推进剂。复

合固体推进剂由多种组分组成的复合材料，固

体质量分数高达８８％，比表面积大，表现出力学
行为复杂，如黏弹性、大应变、Ｍｕｌｌｉｎ效应与体积
膨胀等，目前尚无合适的本构模型，能够完全描

述复合固体推进剂的全部力学特性，因此需要

考虑复合固体推进剂的主要特性，建立合适的

本构模型描述复合固体推进剂的力学行为，提

高装药结构完整性的预估精度。复合固体推进

剂在固化成型、点火、运输、贮存条件下，存在各

种力学载荷与温度载荷，容易诱发装药内部各

种形式的损伤，如黏合剂微小裂纹、黏合剂与高

氯酸铵（ＡｍｍｏｎｉｕｍＰｅｒｃｈｌｏｒａｔｅ，ＡＰ）粒子界面脱
黏等，因此需要采用损伤黏弹性本构模型才能正

确描述复合固体推进剂的力学属性［１５］。

考虑黏弹性复合固体推进剂的力学响应特

点，应力应变依据式（１）与式（２）分解为偏响应与
体响应。采用 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变为损伤准则，建立
软化函数ｇ（εｍｉｓｅｓ）描述偏响应与体响应的损伤程
度，具体表达式分别如式（３）与式（４）［１５］所示。

εｉｊ＝ｅｉｊ＋
１
３δｉｊεｋ （１）

σｉｊ＝ｓｉｊ＋
１
３δｉｊσｋｋ （２）

ｓｉｊ＝ｇ（εｍｉｓｅｓ）∫
ｔ

０
２Ｇ（ξ－ξ′）

ｅｉｊ
ｔ′
ｄｔ′ （３）

σｋｋ ＝ｇ（εｍｉｓｅｓ）∫
ｔ

０
３Ｋ（ξ－ξ′）

（εｋｋ－３α０ΔＴ）
ｔ′

ｄｔ′

（４）

Ｇ（ｔ）＝Ｇ∞ ＋∑
ｋ

ｎ＝１
Ｇｎｅ

－ｔτｎ （５）

Ｋ（ｔ）＝Ｋ∞ ＋∑
ｋ

ｎ＝１
Ｋｎｅ

－ｔτｎ （６）

其中：ｅｉｊ、εｋｋ分别为偏应变与体应变；ｓｉｊ、σｋｋ分别
为偏应力与体应力；δｉｊ为克罗内克符号，当ｉ＝ｊ、
δｉｊ＝１，当ｉ≠ｊ时δｉｊ＝０；Ｔ为温度；Ｇ（ｔ）是剪切
松弛模量；Ｋ（ｔ）是体积松弛模量；α０是热膨胀系
数；εｍｉｓｅｓ是ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变，由三个主应变ε１、ε２、
ε３确定，具体表达式如式（７）所示。

εｍｉｓｅｓ＝槡
２
２ （ε１－ε２）

２＋（ε１－ε３）
２＋（ε２－ε３）槡

２

（７）
缩减时间ξ与ξ′由时温转化因子αＴ确定，具

体表达式为：

ξ＝∫
ｔ

０

ｄη
ａＴ（η）

ξ′＝∫
ｔ′

０

ｄη
ａＴ（η

{
）

（８）

考虑复合固体推进剂各向同性的损伤函数，

以单向拉伸曲线的脱湿点为界限，在脱湿点之前

是线黏弹性，在脱湿点之后是非线性黏弹性，损伤

函数以应变软化函数的形式给出，即

　ｇ（εｍｉｓｅｓ）＝
１．０ εｍｉｓｅｓ≤εｄｅｂｏｎｄ

α１－α２ ε槡 ｍｉｓｅｓ
{ 其他

（９）

其中：参数α１、α２由单向拉伸曲线拟合确定，依据
典型配方端羟基聚丁二烯（ＨｙｄｒｏｘｙＴｅｒｍｉｎａｔｅｄ
ＰｏｌｙＢｕｔａｄｉｅｎｅ，ＨＴＰＢ）复合固体推进剂单项拉伸
数据确定 α１＝１５４，α２＝１７２；εｄｅｂｏｎｄ是单向拉伸
曲线的脱湿点应变，采用切线法确定 εｄｅｂｏｎｄ＝
１０１％。表１给出了典型ＨＴＰＢ复合固体推进剂
配方的各组分含量。

表１　典型ＨＴＰＢ复合固体推进剂各组分含量
Ｔａｂ．１　ＧｒａｄｉｅｎｔｓｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｌａｓｓｉｃＨＴＰＢｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

组分 质量分数／％

黏合剂 １２．０

ＡＰ含量 ６９．５

ＡＬ含量 １８．５

温度对复合固体推进剂力学响应的影响，采

用时温转化ＷＬＦ（ＷｉｌｌｉａｍＬａｎｄｅｌＦｅｒｒｙ）方程转化
为时间的影响，具体表达式为：

·９０１·
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ｌｇαＴ＝－
Ｃ１（Ｔ－Ｔ０）
Ｃ２＋Ｔ－Ｔ０

（１０）

其中：Ｃ１、Ｃ２是材料参数；Ｔ０是参考温度，其参数
在下节给出。

２　应力更新方程与一致切线刚度矩阵

依据复合固体推进剂单向拉伸曲线数据，引

入软化函数ｇ（εｍｉｓｅｓ），并确定相关参数，描述复合
固体推进剂的损伤特征，建立三维损伤黏弹性本

构模型。由于复合固体推进剂属于黏弹性材料，

其材料力学响应与加载历史、时间、温度是相关

的，为了便于展开有限元数值计算，采用增量法数

值求解有限元方程。基于商业有限元软件平台，

通过二次开发功能，建立三维黏弹性本构模型的

数值计算方程，编写用户子程序，实现三维损伤黏

弹性本构模型计算。本构模型数值计算需要提供

应力更新方程与一致切线刚度矩阵［３］。具体如

下：文献［３］引入伪应变 εＲｉｊ（ｔ），如式（１１）所示；
依据ｔ时刻 εＲｉｊ（ｔ）、应变增量 Δε

Ｒ
ｉｊ（ｔ＋Δｔ），确定

ｔ＋Δｔ时刻应力σｉｊ（ｔ＋Δｔ），如式（１２）所示。一致
切线刚度矩阵 ＤＴｉｊｋｌ的形式见式（１４），详细的数值
处理过程请参见文献［３］。

εＲｉｊ（ｔ）＝∫
ｔ

０
２Ｇ（ξ－ξ′）

ｅｉｊ
ｔ′
ｄｔ′＋

１
３δｉｊ∫

ｔ

０
３Ｋ（ξ－ξ′）

（εｋｋ－３α０ΔＴ）
ｔ′

ｄｔ′

（１１）
σｉｊ（ｔ＋Δｔ）＝ｇ（εｍｉｓｅｓ（ｔ＋Δｔ））ε

Ｒ
ｉｊ（ｔ＋Δｔ）

（１２）

ＤＴｉｊｋｌ（ｔ＋Δｔ）＝
σｉｊ（ｔ＋Δｔ）
εｋｌ（ｔ＋Δｔ）

＝
σｉｊ（ｔ＋Δｔ）
εＲｐｑ（ｔ＋Δｔ）

εＲｐｑ（ｔ＋Δｔ）
εｋｌ（ｔ＋Δｔ）

（１３）

ＤＴｉｊｋｌ（ｔ＋Δｔ）＝ｇ（εｍｉｓｅｓ（ｔ＋Δｔ））
εＲｐｑ（ｔ＋Δｔ）
εｋｌ（ｔ＋Δｔ）

（１４）

３　装药几何模型

针对某型号固体火箭发动机前翼柱型装药结

构的几何特征与载荷形式，建立装药计算的几何

模型，由壳体、绝热层、药柱、前人工脱黏层、后人

工脱黏层组成。考虑几何模型与载荷的对称性，

建立１／２０的几何模型，并做如下假设：
１）假设壳体、绝热层、人工脱黏层与药柱界

面是完全黏接的。

２）药柱是黏弹性材料，泊松比取定值，为０４９９５。

３）不考虑发动机点火过程冲击压力对药柱
内孔初始位置变化，以装药芯模外表面为基准，建

立装药内孔的几何模型。

４）不考虑壳体前裙与后裙端面变形，约束所
有自由度。

与非结构化网格比较，结构化网格具有网格

数量少、速度快、精度高的优点，采用六面体结构

化网格划分装药几何模型，网格总数是３９３５６，在
翼槽与人脱分离点处进行网格加密，如图１所示。

图１　模型网格划分
Ｆｉｇ．１　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｍｏｄｅｌ

依据发动机在火箭中的安装位置，建立相类

似的约束条件。壳体前后裙与舱段连接，因此在

壳体前裙与后裙端面约束所有自由度。在装药几

何模型的两边侧面，采用对称条件。依据复合固

体推进剂固化条件，确定零应力温度是５８℃；在
发动机静止点火试验中，０２ｓ内建立平衡压强
８ＭＰａ。装药模型各材料具体参数，如表２所示；
推进剂弹性松弛模量，如式（１５）所示；温度的影
响采用ＷＬＦ方程，如式（１６）［１６］所示。

Ｅ（ｔ）＝０．９５＋１．４５９ｅ－
ｔ

０．００００１＋１．８０５ｅ－
ｔ

０．００００７５－

０．０４１ｅ－
ｔ

０．０００８４９＋０．９０３ｅ－
ｔ

０．００８４９－

０．３３３ｅ－
ｔ

０．１１８３＋０．５８３ｅ－
ｔ

１．１８３－

０．２６１ｅ－
ｔ

７．９９８３＋０．３５２ｅ－
ｔ

１１９．９５＋

０．０５８ｅ－
ｔ

１２３０００＋０．２１４ｅ－
ｔ

１１９００００ （１５）

ｌｇαＴ（Ｔ）＝
－１５．０２９（Ｔ－２９３．１５）
１８２．８６＋Ｔ－２９３．１５ （１６）

表２　装药模型内各材料属性
Ｔａｂ．２　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｇｒａｉｎｍｏｄｅｌ

材料属性 推进剂 绝热层 壳体

热膨胀系数／Ｋ－１ ０．６３×１０－４ ０．６３×１０－４ ０．１１×１０－４

泊松比 ０．４９９５ ０．４９５ ０．２９

松弛模量／ＭＰａ 式（１５） １２．２ ２．０６×１０５

４　结构完整性计算与分析

４．１　温度载荷

前翼柱型装药在＋２０℃温度载荷下，装药应
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力与应变分布如图２、图３所示，由图２～３可知
药柱 ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力最大值为 ００３２ＭＰａ，药柱
ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变最大值为４８％，翼槽处应力与应
变高于其他部位。在＋２０℃温度载荷下，获取装
药位移分布，如图４所示。由图４可知前后人工
脱黏层端部位移较大，最大值为２６４ｍｍ，位于盖
层端部。这是因为推进剂在固化降温后，底层与

盖层自由分开，盖层向药柱中央方向收缩，对药柱

起到应力释放作用。

图２　在温度载荷下药柱ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力分布
Ｆｉｇ．２　ＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ
ｇｒａｉｎｕｎｄｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏａｄｉｎｇ

图３　在温度载荷下药柱ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变分布
Ｆｉｇ．３　ＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ
ｇｒａｉｎｕｎｄｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏａｄｉｎｇ

（ａ）药柱与绝热层
（ａ）Ｇｒａｉｎａｎｄｉｎｓｕｌａｔｏｒ

（ｂ）前人工脱黏层
（ｂ）Ｆｏｒｅｓｔｒｅｓｓｒｅｌｅａｓｅｂｏｏｔ

（ｃ）后人工脱黏层
（ｃ）Ｒｅａｒｓｔｒｅｓｓｒｅｌｅａｓｅｂｏｏｔ

图４　在温度载荷下药柱与绝热层位移分布
Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｇｒａｉｎａｎｄ

ｉｎｓｕｌａｔｏｒｕｎｄｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏａｄｉｎｇ

４．２　点火载荷

在固化降温与压力联合的点火载荷下，展开

＋２０℃装药结构完整性。图 ５获取药柱 Ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应力分布，最大应力为０３０７ＭＰａ，位于翼
槽处，小于复合固体推进剂拉伸强度指标

０６ＭＰａ。内表面路径如图６所示，图７给出了药
柱内表面ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变沿轴向分布药柱。最大
应变为３４５％，位于翼槽处，满足复合固体推进
剂研制任务提出的拉伸应变指标小于４５％的要
求，且符合安全系数要求。由此可知，在点火载荷

下，翼槽部位是装药应力与应变极大值部位，其

ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力与应变满足强度要求，具有一定安
全余量。通过＋２０℃地面静止点火试验结果，如
图８所示，由发动机试验后内弹道曲线可知，试验
曲线与计算曲线是吻合的，装药结构完整性是安

全的。

图５　在点火载荷下药柱ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力分布
Ｆｉｇ．５　ＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｇｒａｉｎｕｎｄｅｒｉｇｎｉｔｉｏｎｌｏａｄｉｎｇ

图６　药柱内表面路径
Ｆｉｇ．６　Ｐａｔｈｏｆｉｎｎｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆｔｈｅｇｒａｉｎ

在联合载荷下，内表面位移也是结构完整性

分析关注的一个方面，图９获取了＋２０℃药柱内
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图７　在点火载荷下药柱内表面沿路径ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变
Ｆｉｇ．７　ＶｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒａｉｎａｌｏｎｇｐａｔｈｏｆｉｎｎｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｇｒａｉｎｕｎｄｅｒｉｇｎｉｔｉｏｎｌｏａｄｉｎｇ

图８　＋２０℃下发动机内弹道计算曲线与试验曲线
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａａｎｄ
ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄａｔａａｔｒｏｏｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ＋２０℃

图９　在点火载荷下药柱内表面沿路径位移分布
Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｌｏｎｇｐａｔｈｏｆｉｎｎｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｇｒａｉｎｕｎｄｅｒｉｇｎｉｔｉｏｎｌｏａｄｉｎｇ

表面位移沿轴向分布结果，路径如图６所示。由
图 ９可知，药柱在点火载荷下最大位移为
１１９ｍｍ，位于药柱圆柱段，这与图３温度载荷下

药柱最大位移在药柱两端是不同的。因此，前翼

柱型装药在温度载荷与点火载荷下，内表面位移

变形模式是不同的。

５　结论

本文引入软化函数，采用损伤黏弹性本构模

型描述复合固体推进剂的力学属性，建立装药结

构完整性分析方法，分析前翼柱型装药在温度载

荷与点火载荷下装药的变形与应力场分布。得到

如下结论：

１）在温度载荷与点火载荷下，药柱内表面变
形模式是不同的。在温度载荷下，最大位移

２６４ｍｍ，位于前后端部；在点火载荷下，最大位
移１１９ｍｍ，位于药柱圆柱段。
２）采用本文前翼柱型装药，通过＋２０℃地面

静止试车，计算曲线与试验曲线是吻合的，确认了

装药结构完整性的安全性。

３）本文采用的装药结构完整性分析方法，验
证了方法的合理性与可靠性，可应用于固体火箭

发动机工程设计阶段装药安全性评估。
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