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摘要：以某自由装填式发动机为例，采用三维粘弹性有限元方法，获取不同长径比发动机药柱在高温（＋６０℃）和

低温（－４０℃）时的结构响应，探讨不同长径比自由装填式固体火箭发动 机 药 柱 在 温 度 载 荷 作 用 下 的 位 移、应 力

和应变场变化规律。研究结果表明，对自由装填式固体火箭发动机长径比 对 位 移 场 的 影 响 最 为 显 著，长 径 比 分

别为１４．５和８．０时，发动机药柱的最大轴向位 移 高 温 时 减 小４４．１％、低 温 时 减 小４３．９％。大 长 径 比 自 由 装 填

式固体火箭发动机重点关注点火具安装及药柱支撑方式设计。

关键词：固体火箭　发动机　温度载荷　有限元方法

中图法分类号：Ｖ５１２　　文献标识码：Ａ　　文章编号：１００５－９１６４（２０１１）０２－０１４４－０４

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａ　ＳＲＭ　ｗｉｔｈ　ｌａｒｇｅ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　ｆｒｅｅ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｇｒａｉｎ　ｗａｓ　ｔａｋｅｎ　ａｓ　ａｎ　ｅｘａｍｐｌｅ　ｔｏ　ｉｎｖｅｓｔｉ－
ｇａｔｅ　ｔｈｅ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ，ｓｔｒｅｓｓ　ａｎｄ　ｓｔｒａｉｎ　ｏｆ　ｌａｒｇｅ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　ｆｒｅｅ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｓｏｌｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ　ｍｏｔｏｒ
（ＳＲＭ）ｇｒａｉｎ　ｕｎｄｅｒ　ｅｘｔｒｅｍｅ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇ．Ｔｈｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｉｎ　ｖａｒｉｏｕｓ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ
ｏｆ　ＳＲＭ　ｗａｓ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｂｙ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｖｉｓｃｏｅｌａｓｔｉｃ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅ　ｃｈａｎｇｅｓ　ｏｆ
ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ，ｓｔｒｅｓｓ　ａｎｄ　ｓｔｒａｉｎ　ｆｉｅｌｄｓ　ｉｎ　ｄｉｆｆｅｎｅｎｔ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏｓ　ｗｅｒｅ　ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｕｎｄｅｒ　ｈｉｇｈ　ｔｅｍ－
ｐｅｒａｔｕｒｅ（＋６０℃）ａｎｄ　ｌｏｗ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（－４０℃）ｌｏａｄｉｎｇ．Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｓｈｏｗｅｄ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｄｉｓｐｌａｃｅ－
ｍｅｎｔ　ｏｆ　ｆｒｅｅ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｇｒａｉｎ　ｗａｓ　ｍａｉｎｌｙ　ａｆｆｅｃｔｅｄ　ｂｙ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ．Ｔｈｕｓ　ｔｈｅ　ｍｅｔｈｏｄｓ　ｏｆ　ｉｎｓｔａｌｌｉｎｇ
ｉｇｎｉｔｉｏｎ　ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇ　ｇｒａｉｎ　ｗｅｒｅ　ｖｅｒｙ　ｉｍｐｏｒｔａｎｔ　ｉｎ　ＳＲＭ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｌａｒｇｅ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａ－
ｔｉｏ　ｆｒｅｅ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｇｒａｉｎ．
Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：ｓｏｌｉｄ　ｒｏｃｋｅｔ，ｍｏｔｏｒ，ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇ，ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｅｔｈｏｄ

　　陆军用小口径战术固体火箭发动机往往受到武

器平台结构及联装载弹量等限制，通常采用加大长径

比来提高总冲以增加射程，同时，为了提高发动机生

产经济性、快速性以及便于贮存勤务处理等，发动机

装药可以采用自由方式装填，如某些增程导弹、火箭

弹，其长径比大多在１０以上，有的长径比高达１５左

右。目前对大长径比自由装填式发动机的研究大都

集中在点火瞬间压力变化［１，２］和振动响应［３］等方面，
对大长径比自由装填式固体火箭发动机在温度载荷

作用下的结构响应研究不够深入，特别是对大长径比

自由装填式发动机热响应，如位移、应力和应变场缺

乏了解，导致在研制过程中由于结构设计缺陷等原因

出现多次膛炸事故。同时，在发动机全寿命周期所遇

到的各种载荷中，首先遇到的是温度载荷，由于壳体、
包覆层和药 柱 的 热 膨 胀 系 数 不 同，各 自 的 变 形 也 不

同，它们相互之间又是以特定形式装配在一起的，它

们的变形必然受到约束而产生热应力和热应变，特别

在高温和低温时热应力和热应变值较大时有可能导

致强度破坏。再者，战术火箭弹的使用环境温度变化

很大，随着使用 地 域 的 不 同，环 境 温 差 最 高 可 达１００
多度，因此，极端温度载荷作用下发动机力学性能的

好坏是衡量发动机性能优劣的重要指标之一。本文

以某型大长径比自由装填式固体火箭发动机为研究

对象，采用三维粘弹性有限元方法，在高温＋６０℃和

低温－４０℃作用下进行数值仿真，获取发动机药柱的
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位移、应力和应变场，由此评估温度载荷下结构响应

的特点，同时研究长径比变化对结构响应的影响，为

大自由 装 填 式 固 体 火 箭 发 动 机 的 设 计 和 使 用 提 供

参考。

１　发动机药柱有限元计算模型

１．１　粘弹性增量有限元方法

　　改性双基推进剂是一种强烈依赖于温度－时间的

粘弹性材料，积分型本构方程可以很好地描述真实材

料的粘弹性特性。在研究粘弹性材料的蠕变和延迟

弹性时，设当前应力是整个应变增量谱响应的叠加，
即根据Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ叠加原理［４］得积分型本构关系为：

　　 σ（ｔ｛ ｝）＝ ［ ］Ｄ　Ｅ（）０ ε（）｛ ｝ｔ － εＴ（）｛ ｝［ ］ｔ　 ＋

［ ］Ｄ∫
ｔ

０
ε（ｔ－ｓ｛ ｝）－ εＴ ｔ　－（ ）｛ ｝［ ］ｓ ｄＥ（ｓ）

ｄｓ ｄｓ （１）

　　式 中 ｛｝σ 、｛｝ε 和 ε｛ ｝Ｔ 分 别 为 应 力 张 量、应 变 张

量和温 度 应 变 张 量；Ｅ（）０ 为ｔ＝０时 的 初 始 模 量；

（）Ｅ　ｔ 为松弛模量；［ ］Ｄ 为粘弹性刚度矩阵。

　　为了解决积分函数只能在全历程积分才能求解

的困难，有限元分析中通常采用增量型的本构关系，
将松弛模量 （）Ｅ　ｔ 用Ｐｒｏｎｙ级 数 表 示，并 将 式（１）松

弛型本构方程在时域中离散，可得增量型本构关系，
再由虚功方程的增量形式得到表征结构总体平衡的

迭代方程［５］：

　　 ［Ｋ］ｔ｛Δｕｉ｝ｔ ＝ ｛ΔＱ｝ｔ－ ΔＱ｛ ｝０ ｔ （２）

　　式中 ｛Δｕｉ｝ｔ 为ｔ时刻单元节点位移增量；［Ｋ］ｔ
为ｔ时刻非线性刚度矩阵；｛ΔＱ｝ｔ、ΔＱ｛ ｝０ ｔ 分别为ｔ
时刻节点外载荷增量和初始外载荷增量。

　　对于热流变简单材料，根据时间－温度等效原理，
将以上各式中的时间ｔ换成等效时间ξ，即

　　ξ（）ｔ ＝∫
ｔ

０

ｄτ
ａＴ Ｔ（）（ ）τ

（３）

其中ａＴ 为时间－温度等效因子，由 Ｗｉｌｌｉａｍｓ－Ｌａｎｄｅｌ－
Ｆｅｒｒｙ方程确定

　　ａＴ ＝１０－
－Ｃ１ Ｔ－Ｔ

烄烆 烌烎０Ｃ２＋Ｔ－Ｔ０ （４）
式中Ｃ１ 和Ｃ２ 为材料常数，Ｔ为工作环境温度，Ｔ０ 为

参考温度。

　　对于热流变简单材料，根据时间－温度等效原理，
将以上各式中的时间ｔ换成等效时间ξ，即

　　ξ（）ｔ ＝∫
ｔ

０

ｄτ
ａＴ Ｔ（）（ ）τ

（５）

其中ａＴ 为 时 间－温 度 等 效 因 子，由 Ｗｉｌｌｉａｍｓ－Ｌａｎｄｅｌ－
Ｆｅｒｒｙ方程确定

　　ａＴ ＝１０－
－Ｃ１ Ｔ－Ｔ

烄烆 烌烎０Ｃ２＋Ｔ－Ｔ０ （６）
式中Ｃ１ 和Ｃ２ 为材料常数，Ｔ为工作环境温度，Ｔ０ 为

参考温度。

１．２　发动机药柱有限元计算模型

　　以某型号大长径比自由装填式固体火箭发动机

为例，由于温度载荷的轴对称性，根据如图１所示发

动机药柱几 何 结 构 的 循 环 对 称 性 进 行 建 模，沿 纵 向

（Ｚ方向）共有７个对称剖面，将发动机均分成完全对

称的１４等份，取其中１份建立三维有限元计算模型，
共划分８１５１０个六面体单元，节点总数为１０２２２３个。

图１　发动机药柱的三维有限元模型

　　Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎ　ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＳＲＭ

ｇｒａｉｎ

　　根据对称性的特点，在垂直于对称剖面上设置位

移简支条件，发动机壳体两端设置位移简支条件。

　　通过试 验 测 量 得 推 进 剂 松 弛 模 量 并 拟 合Ｐｒｏｎｙ
级数，共取１５项为：

　　 （）Ｅ　ｔ ＝Ｅ!＋∑
１５

ｎ＝１
Ｅｎｅ－

ｔ
τｎ （７）

　　时间－温度等 效 因 子 式（６）的 参 数Ｃ１ ＝１４．７和

Ｃ２ ＝２９６．９。

２　温度载荷作用下发动机药柱的位移、应力

和应变分析

２．１　温度载荷作用下药柱的轴向位移场

　　计算不同长径比自由装填式发动机药柱分别在

高温＋６０℃和低温－４０℃时的轴向位移结果（图２）
显示，发 动 机 药 柱 的 位 移 最 大 位 于 发 动 机 头 部 端

面上。

　　图３结果显示，全局的最大轴向位移均位于发动

机前端，随着长径比增加，其值基本上呈线性上升的

趋势。高温时端部最大伸长值位移分别为５．２２ｍｍ、

４．５８ｍｍ、３．８４ｍｍ和２．９２ｍｍ；低温时端部最大收缩

值分别 为７．８３ｍｍ、６．８８ｍｍ、５．７５ｍｍ 和４．３９ｍｍ。

当长径比减小４４．８％，高 温 时 药 柱 最 大 轴 向 位 移 值

减小４４．１％，低温时减小４３．９％，由此可见，在温度

载荷的作用下，长径比的变化显著地影响了发动机药

柱的位移场。发动机点火具通常装于药柱前端，药柱

过大伸缩容易影响药柱与点火具之间的相对位置而

导致点火故障。同时，过大的伸缩量不仅要考虑药柱

头部支撑的可靠性，而且发动机燃烧室的空间也应预

留充足，不然药柱伸缩空间不足可能产生过大的热应

力导致药柱结构破坏。
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　　图２　长径比为１４．５时的发动机药柱高温（ａ）和低温（ｂ）

时的位移幅值场等值线

　　Ｆｉｇ．２　Ｔｈｅ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ＳＲＭ　ｇｒａｉｎ　ｉｎ　ｔｈｅ

ｈｉｇｈ（ａ）ａｎｄ　ｌｏｗ（ｂ）ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

　　图３　不同长径比发动机药柱 高 温 和 低 温 时 最 大 轴 向 位

移变化规律

　　Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅ　ｍａｘｉｍａｌ　ａｘｉａｌ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｖａｌｕｅ　ｏｆ　ＳＲＭ

ｇｒａｉｎ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　ｕｎｄｅｒ　ｈｉｇｈ　ａｎｄ　ｌｏｗ　ｔｅｍ－

ｐｅｒａｔｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇ．

—□—：高温＋６０℃，—○—：低温－４０℃。

—□—：Ｈｉｇｈ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ＋６０℃，—○—：Ｌｏｗ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－４０℃．

２．２　温度载荷作用下药柱的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力场

　　自由装填式的发动机药柱侧面和端面均为包覆

层包覆，改性 双 基 推 进 剂 与 包 覆 层 的 热 膨 胀 系 数 不

同，因此在温度载荷的作用下将产生热应力，药柱的

热应力水平 通 常 是 评 估 药 柱 强 度 的 重 要 指 标 之 一。

如图４所示，药柱星槽底部应力集中明显，同时由图

５所示的药柱星槽底部ｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力随着田轴向的

变化规律可知，整个星槽底部高温和低温的ｖｏｎ　Ｍｉ－
ｓｅｓ应力始终维持较高的水平，并总体呈缓缓下降的

趋势，但是末端１００ｍｍ后下降较快。

　　高温载荷作用下，长径比为１４．５、１２．０、１０．０和

８．０时，星 槽 底 部 最 大 ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应 力 值 分 别 为

０．０３２５ＭＰａ、 ０．０３２１ＭＰａ、 ０．０３１３ＭＰａ 和

０．０３０４ＭＰａ； 低 温 时 分 别 为 ０．０４８８ＭＰａ、

０．０４８１ＭＰａ、０．０４７０ＭＰａ和０．０４５６ＭＰａ。计算表明，

长径比 减 小４４．８％，高 温 时ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应 力 仅 减 小

６．５％、低温减小６．６％，可见长径比的变化对发动机

药柱的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应 力 场 影 响 很 小。药 柱 高 温ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应 力 强 度 为４ＭＰａ、低 温 应 力 强 度 为１０ＭＰａ，

因此ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力强度满足要求。

　　图４　长径比为１４．５时 的 发 动 机 药 柱 在 高 温（ａ）和 低 温

（ｂ）时的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力场等值线

　　Ｆｉｇ．４　ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ　ｓｔｒｅｓｓ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ＳＲＭ　ｇｒａｉｎ　ｉｎ　ｔｈｅ
ｈｉｇｈ（ａ）ａｎｄ　ｌｏｗ（ｂ）ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

　　图５　不 同 长 径 比 发 动 机 药 柱 高 温（ａ）和 低 温（ｂ）时 的

ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力值沿轴向分布规律

　　Ｆｉｇ．５　ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ　ｓｔｒｅｓｓ　ｏｆ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ
ＳＲＭ　ｇｒａｉｎ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ａｘｉａｌ　ｌｉｎｅ　ｕｎｄｅｒ　ｈｉｇｈ（ａ）ａｎｄ　ｌｏｗ
（ｂ）ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇ
　　———：长径比１４．５；－－－－：长 径 比１２．０；－·－·－：长 径 比

１０．０；……：长径比８．０。
　　———：Ａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏ　１４．５，－－－－：Ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　１２．０；－·－·－：
Ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　１０．０；……：Ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　８．０．

２．３　温度载荷作用下药柱的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应变场

　　图６结果显示，发动机药柱的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应变主

要位于推进剂药柱中，并且最大ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应变位于

药柱的星槽底部。同时由图７不同长径比的发动机

低温点火发射 时 药 柱 最 大ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应 变 值 沿 星 槽

底部轴向的变化规律可知，与ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力场分布

特点类似，整个星槽底部始终维持较高的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ
应 变 集 中，并 且 沿 轴 向 增 长 的 趋 势 缓 慢，但 末 端

１００ｍｍ后下降较快。

　　高温载荷作用下，长径比为１４．５、１２．０、１０．０和

８．０时，星 槽 底 部 最 大 ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应 变 值 分 别 为

０．１２８％、０．１２６％、０．１２３％和０．１１９％；低 温 时 分 别

为０．１９２％、０．１８９％、０．１８４％和０．１７９％。计 算 表

６４１ Ｇｕａｎｇｘｉ　Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，Ｖｏｌ．１８Ｎｏ．２，Ｍａｙ　２０１１



明，长径比减小４４．８％，药柱星 槽 内 最 大ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ
应变高温时下降７．０％、低温时下降６．８％，可见长径

比的变化对发 动 机 药 柱 的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应 变 场 影 响 很

小。另外，高温药柱的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应变强度为１２％，
低温为１０％，因此药柱ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应变强度足够。

　　图６　发动机药柱 低 温（ａ）和 高 温（ｂ）时 的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应

变场等值线

　　Ｆｉｇ．６　ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ　ｓｔｒａｉｎ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ＳＲＭ　ｇｒａｉｎ　ｉｎ　ｈｉｇｈ
（ａ）ａｎｄ　ｌｏｗ（ｂ）ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

　　图７　不同长径 比 发 动 机 药 柱 高 温（ａ）和 低 温（ｂ）的ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应变值沿轴向的分布规律

　　Ｆｉｇ．７　ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ　ｓｔｒａｉｎ　ｏｆ　ｖａｒｉａｂｌｅ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　ＳＲＭ
ｇｒａｉｎ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ａｘｉａｌ　ｌｉｎｅ　ｕｎｄｅｒ　ｈｉｇｈ（ａ）ａｎｄ　ｌｏｗ（ｂ）
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇ
　　———：长径比１４．５；－－－－：长 径 比１２．０；－·－·－：长 径 比

１０．０；……：长径比８．０。
　　———：Ａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏ　１４．５；－－－－：Ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　１２．０；－·－·－：
Ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　１０．０；……：Ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏ　８．０．

３　结论

　　本文根据不同长径比自由装填式固体火箭发动

机在极端温度载荷作用下的位移场、ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力

场和ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应变场的分布规律，探讨了自由装填

式发动机药柱的长径比对位移、应力和应变场分布的

影响，主要结论有：

　　（１）发动机长径比增加，温度对药柱形变影响极

大。长径比分别为１４．５和８．０时，发动机药柱的最

大轴向位移高温时减小４４．１％、低温时减小４３．９％。
可见，温度载荷作用下，长径比的变化对自由装填式

发动机药柱的位移场影响显著。

　　（２）发动机长径比增加，药柱星槽底部ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ
应力和应变沿轴向仅微微增加。长径比分别为１４．５
和８．０时，发动机药柱星槽底部最大ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应力

值高温和低温时减小约６．５％、最大ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应变

值高温和低温 时 下 降 约７．０％，可 见，温 度 载 荷 作 用

下，长径比 的 变 化 对 自 由 装 填 式 发 动 机 药 柱 的ｖｏｎ
Ｍｉｓｅｓ应力和应变场影响不大。

　　温度载荷作用下，发动机长径比的变化，对自由

装填式发动机 药 柱 的ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ应 力 和 应 变 场 影 响

较小，因此，大长径比自由装填式发动机热应力、热应

变强度满足要求。但是温度的变化对不同长径比自

由装填式发动机药柱的位移场影响极大，特别是战术

导弹、火箭弹用的大长径比发动机环境温度变化大，
高温和低温较常温时轴向伸缩量相差数毫米，伸缩空

间不足或支撑方式不当会导致过大的热应力。因此，
应着重关注头部点火器的安装与药柱的支撑方式设

计，以确保发动机安全可靠点火、药柱伸缩空间足够

且支撑可靠。
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