
第 25卷 第 10期
2010年 10月

航空动力学报
Journal of Aerospace Power

Vo l. 25 No . 10

Oct . 2010

文章编号: 1000�8055( 2010) 10�2340�06

超期贮存固体火箭发动机使用性能评估

沈 � 伟, 黄卫东, 杨欣毅

(海军航空工程学院 飞行器工程系, 烟台 264001)

摘 � � � 要: 解剖了自然贮存 14 年的某型发动机, 对所得推进剂进行了力学和燃烧性能测试. 理论分析中建

立了发动机三维内弹道和有限元模型,并根据计算流体动力学( CFD )计算边界网格和有限元模型( FEM )药

柱表面网格异构但空间位置一致的特点,开发了发动机内弹道压力转化为药柱有限元载荷的算法, 完成了发

动机工作过程流场�结构的耦合分析,并对发动机的内弹道和药柱结构完整性进行了评估.试验表明: 长期贮

存后发动机中端羟基聚丁二烯( H TPB)推进剂力学性能变化体现模量增加和延伸率降低,燃烧性能也有一定

变化;计算所得发动机内弹道能完成发射任务,同时发动机药柱的力学性能能保证工作期间的结构完整性,

发动机基本满足使用要求.

关 � 键 � 词: 固体火箭发动机; 内弹道; 结构完整性分析; 数值模拟; 贮存

中图分类号: V435 � � � � � 文献标识码: A

收稿日期: 2009�09�06; 修订日期: 2010�03�15

作者简介:沈伟( 1975- ) ,男,四川乐山人,副教授,博士,主要从事发动机使用性能和寿命评估研究.

Evaluation of performances of an over�storage solid rocket motor

SHEN Wei, HUANG Wei�dong , YANG Xin�yi
( Department of Aerocraft Eng ineer ing,

N avy Aeronautical Eng ineering Inst itute, Yantai 264001, China)

Abstract: In o rder to evaluate the per formances o f an over�sto rag e so lid rocket mo to r

( SRM ) , the so lid rocket mo to r already stored for 14 years w as disassembled. T he mechani�
cal property and deflagr at ion performances of the so lid propellant w ere measured. The

three�dimensional inter io r ballist ic model fo r ignit ing process o f the SRM was analyzed by

numerical simulat ion. The finite element model ( FEM ) of the SRM was developed. Based

on the grid face of computational f luid dynamics ( CFD) mesh and FEM element , the data

tr ansfer method from CFD pressure to FEM load w as studied. The st ructural integrity anal�
y sis of the SRM was carried out w ith the f luid�st ructural coupling technique. It show s that

the modulus of the hydro xy l term inated polybutadiene ( HT PB) composite propellant af ter 14

year s has been increased, and �m decreased. A cco rding to the results o f interior ballist ic sim�
ulat ion and st ructural integ rity analysis, the st ructural integ rity of the g rain could be main�
tained, and the SRM that had been stored for 14 years is applicable for use.

Key words: solid rocket motor; interior ballist ic; st ructural integ rity analy sis;

numerical simulat ion; storage

� � 出于经济、环保等方面的原因,评估超期贮存

固体火箭发动机的使用性能, 对发动机进行科学

的延寿具有重要的意义. 因一次性使用的特点,固

体发动机所能进行的点火实验次数有限,测试部

件性能,尤其是测试作为主要能量源、工质源以及

主要结构件的药柱的性能,通过数值方法分析内

弹道和药柱结构完整性是评估发动机使用性能的

常用方法[ 1�5] .
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固体火箭发动机工作过程中的内弹道和药柱

结构完整性是相互关联的,进行发动机流固热力

耦合分析是获得发动机使用性能数据的最有效途

径.在国外,以美国 Center fo r Simulat ion o f Ad�
vanced Rockets( CSAR)的工作为代表[ 6�10] , 对发

动机流场和结构采用了流固热力耦合模拟.这些

工作以强大的硬件和软件为基础, 利用流、固分析

异构网格之间的数据插值算法或直接使用第三方

服务软件, 如 MPCCI ( mesh�based parallel code

coupling interface) ,进行流场计算和有限元软件

之间的数据交换, 实现流固热力耦合的发动机工

作过程模拟.国内多数流场或结构完整性分析研

究均独立进行, 只是近年来才开始进行发动机流

场、结构的耦合分析
[ 11�12]

. 受软件和硬件水平限

制,国内直接耦合内弹道和药柱完整性分析并评

估发动机性能的研究尚不多见.

本文以评估经 14年贮存的某型发动机综合

使用性能为目的, 测试推进剂装药力学、燃烧性

能.分别建立了发动机内弹道和药柱结构完整性

分析的模型, 并根据计算流体动力学( CFD)分析

中燃面网格和药柱有限元分析中燃面网格异构但

几何面空间位置一致的特点, 以空间位置相近的

不同网格节点距离对比和物理量的平均实现发动

机内弹道数据向药柱有限元分析载荷的转化, 完

成简单的流固单向耦合分析, 并根据内弹道和结

构完整性分析结果评估了贮存 14年的该型发动

机的使用性能.

1 � 超期固体推进剂性能测试

� � 某型固体火箭发动机为导弹助推发动机, 采

用典型的端羟基聚丁二烯/高氯酸铵/铝粉配方推

进剂.进行解剖测试的发动机已经贮存了 14年,

超过了生产单位给定服役期限. 本文对解剖所得

的推进剂力学性能和燃烧、能量特性进行了测试.

考虑经济因素, 以全尺寸的新发动机进行对比基

本不可能.以往的研究表明
[ 13]

: 贮存过程中推进

剂方坯和发动机药柱的能量、燃速特性一致, 力学

性能仅在短期内基本一致.因此本文以贮存期为

2年的推进剂方坯与长期贮存发动机药柱的推进

剂进行理化性能对比分析.

贮存 2年后推进剂松弛模量为

E( t) = 0. 652+ 0. 729e- 0. 25t
+ 0. 514e- 0. 025t

+

0. 312e
- 0. 0025 t

+ 0. 238e
- 0. 000 25t

� � 贮存 14年后推进剂松弛模量为

E( t) = 2. 431+ 2. 175e- 0. 25t
+ 1. 823e- 0. 025t

+

0. 673e
- 0. 002 5t

+ 0. 646e
- 0. 000 25t

由表 1~ 3试验结果可知: 经过在发动机中

14 年的长期贮存, 该型号的端羟基聚丁二烯

( HTPB)推进剂力学性能变化显著, 表现为 �m 和

�b下降, 松弛模量和抗拉强度有所上升, 形象地

讲推进剂整体变硬、变脆.此外经过 14年贮存,推

进剂能量水平降低约 7. 6% ,燃速也有所降低.

表 1� 推进剂单向拉伸性能

Table 1� Mechanical performances of the propellants

贮存

时间/年

�m实验

值/ M Pa

�m 实验

值/ %

�b 实验

值/ %

最大等效应变

计算值/ %

2 0. 57 57. 1 78. 0 39. 0

14 0. 79 23. 8 32. 5 17. 5

表 2� 推进剂的爆热值

Table 2� Energy of the propellants

贮存时间/年 爆热值/ ( kJ/ kg )

2 6818. 0

14 6301. 5

表 3� 推进剂的燃速值

Table 3 � Burning rate of the propellants

压力/

MPa

2年推进剂

燃速/ ( mm/ s)

14 年推进剂

燃速/ ( mm/ s)

7 31. 3 28. 5

6 30. 9 26. 8

5 28. 2 25. 4

4 26. 5 24. 3

2 � 发动机使用性能评估方法

� � 固体火箭发动机内弹道是否满足要求以及能
否保证使用过程中药柱的结构完整性是最为基本

的使用要求,本文以推进剂试验数据为基础通过

数值方法评估了该超期贮存发动机点火过程中的

内弹道性能和结构完整性.

2. 1 � 三维内弹道计算方法

� � 内弹道分析既可以评估发动机的内弹道性

能,也为药柱的结构完整性分析提供载荷.火箭发

动机起动过程最为关键,本文的分析从点火器开
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始工作至燃面全部点燃发动机进入准稳态工作为

止,并计算初始燃面对应的推力等参数.

发动机内弹道采用三维计算流体力学模型,

以 renormalization group( RNG) k��模型描述湍
流,忽略两相流的影响.发动机起动过程中推进剂

燃烧表面和未燃表面共存,本文计算中忽略固相

化学反应,根据临界温度判断推进剂是否燃烧,将

未燃烧的推进剂表面作为无滑移壁面, 对推进剂

已燃烧表面直接设置相应边界的不同质量通量以

及能量条件.推进剂表面区域流场由整个流场计

算过程和壁面边界通量条件耦合计算共同决定,

统一了燃烧和未燃烧表面的计算.

考虑燃烧室内光学深度较小,以 DO( discr ete

ordinates)辐射模型计算辐射传热. 为减小计算

量,流场分析按发动机结构特性取发动机的 1/ 5

进行.为尽量模拟点火器空间特征,将其设置为一

系列等流量的喷火孔,如图 1所示,整个点火器的

流量由经验公式计算.

图 1 � 流场计算区域

F ig. 1� Zone o f CFD

为准确模拟推进剂表面点火的传热过程, 内

弹道分析时对推进剂、流场之间的传热进行流固

的热耦合计算, 即同时分析固相传热.考虑到推进

剂点火均在极短的时间内完成, 推进剂是热的不

良导体,其温度变化集中在极薄的表层内,推进剂

药柱仅对燃面附近薄层进行固相建模计算,如图

2所示. 内弹道分析以通用 CFD软件为基础, 通

过编写用户子程序实现计算. 计算网格除难于处

理的点火器和可能的药柱裂纹附近的流场区域

外,尽量采用结构网格.网格划分充分考虑传热的

瞬态特点,固相第一网格法向宽度小于 0. 01mm.

2. 2 � 有限元分析模型

� � 有限元分析中采用 8节点壳单元描述发动机

钢质壳体力学行为, 并以装药与壳体相连的几何

图 2� 流固热耦合示意

F ig . 2 � Schematic of f luid�so lid heat tranfer coupling

表面划分壳体单元, 减小了建模的工作量.为适应

发动机装药的复杂结构,推进剂力学行为选用黏

弹等参单元计算.与内弹道分析一致,计算区域为

药柱的 1/ 5, 如图 3所示.

图 3 � 药柱结构有限元网格图

Fig . 3 � Elements of the gr ain

推进剂模量直接使用试验测试值,并视推进

剂为不可压缩材料, 泊松比为 0. 499.除分析无缺

陷药柱的完整性外, 本文还对含有推进剂裂纹的

药柱进行了完整性分析,其中药柱星尖裂纹如图

4所示. 除按常规方法对发动机实施对称、位移约

束、惯性载荷等外,本文结构完整性分析中药柱的

主要载荷 � � � 燃气的压力载荷来自于内弹道分析

所得的压力数据.

图 4� 裂纹位置示意图

F ig . 4 � Position of the crack
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2. 3 � 有限元载荷施加方法

� � 药柱完整性分析过程中, 直接的流固热力耦

合分析可以借助于 MPCCI 等套装软件完成, 但

计算量较大,同时多个软件的匹配、获取和使用难

度都比较大,本文忽略药柱变形对流场的影响以

及推进剂表面的传热对其力学行为的影响,通过

气相向药柱施加压力载荷,分析发动机起动过程

药柱的完整性.

推进剂药柱表面是复杂的三维曲面, 流场的

压力载荷往往也呈三维分布, CFD和 FEM ( f inite

element model)分析所用的网格异构, 这些因素

给载荷传递带来较大的难度. 因此本文开发了基

于网格空间距离平均的数据转换算法. 该算法将

流场计算边界网格和结构有限元分析的边界网格

看作空间距离很小的两个曲面, 有限元分析所需

要的载荷由距离较近的 CFD 边界网格节点压力

决定.

以图 5中有限元节点 i为例, 以 i为中心的虚

线圆内 CFD节点具有共同的性质:到 i节点的距

离均比到 j , k 等其他节点的距离小,每一个有限

单元节点的载荷均由这一系列 CFD节点上的载

荷值决定.由于有限元分析软件不支持在有限单

元的单个节点上施加压力载荷, 传递到每个节点

上的载荷需要转化为单元边界面的载荷.本文在

获取各 FEM 边界节点压力载荷的前提下, 采用

单元面扫描搜索和各点取平均的方法获得单元边

界面载荷.通过以上的简化载荷处理,本文即可通

过相对独立的流场分析和有限元计算分析发动机

的药柱完整性, 同时计算量小,使用方便.

图 5 � 不同网格面之间数据交换示意图

F ig. 5� Schematic of data transfer betw een meshs

为进一步减小计算量, 有限元分析只取内弹

道分析结果的几个特征时刻作为载荷步,载荷步

之间认为是线性加载. 数据的传递借助于硬盘文

件完成,所有的文件读写和搜索计算操作均由开

发的 CFD软件和有限元软件命令脚本执行.

3 � 结果分析

3. 1 � 内弹道计算结果分析

� � 图 6给出了本文计算得到的点火过程中火焰

面推进的情况,可见 CFD分析较好地体现了发动

机起动过程中流场的三维特性. 图 7 给出了新发

动机点火试验和以 2年推进剂计算内弹道估算的

发动机推力曲线的比较,可见本文的计算得到的

推力曲线起动段和试车结果基本一致, 但与试验

图 6 � 火焰面推进的计算结果

Fig. 6 � Results of fire propagating

图 7 � 发动机推力计算值和试验值比较

Fig . 7 � Comparison betw een theor y thrust and exper iment
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结果相比要滞后一定的时间, 这可能是点火器简

化不准确以及忽略了点火燃气中颗粒的点火作用

的结果. 内弹道计算的结果表明: 经过 14 年的贮

存后,该型号的发动机点火过程没有明显的异常,

可以正常起动. 以贮存 14年的推进剂性能参数估

算发动机的推力和总冲有所降低, 但贮存 14年发

动机仍能完成导弹起飞助推, 并将导弹加速到主

发动机转级所需的速度以上.

3. 2 � 有限元计算结果分析

� � 工程上常用最大应变作为药柱结构完整性的

简单判据,本文有限元分析得到的不同年份发动

机药柱在燃烧室工作压力最大时的等效应变分布

如图 8所示.可见尽管药柱的力学性能,尤其是模

量有比较大的差异, 但是发动机结构形式和载荷

的大小基本相同,工作时的主要载荷:燃气压力载

荷绝大部分由发动机的壳体承担, 因此不同年份

的发动机药柱在发动机起动过程中的应变分布相

似.但由于药柱模量相差比较大,不同年份的发动

机药柱在发动机起动过程中的应变数值相差较

大,最大等效应变发生在药柱星尖且靠近头部的

图 8 � 药柱等效应变分布

F ig . 8� Contour of v on�mises str ain of the g rain

区域,具体数值可参考表 1. 因经过 14 年贮存后

的药柱变硬,计算得到的应变值较小;但推进剂延

伸率也降,计算得到的最大应变更为接近推进剂

实测最大延伸率, 相比 2年发动机安全系数明显

降低.这也说明药柱完整性需要由推进剂的多种

性能参数共同决定, 单一性能参数难于判断其是

否可用.

图 9给出了含星尖裂纹的 14年药柱起动过

程中裂纹截面的应力应变分布, 可见裂纹尖端存

在明显的应力集中, 该区域的应力、应变水平远高

于药柱其他区域. 计算得到的裂纹尖端最大应变

为 25. 4% , 已经大于表 1中试验测得的经过 14

年贮存推进剂最大延伸率,星尖裂纹在发动机工

作期间很可能扩展. 如该处存在裂纹,则需修复或

只能予以报废.

图 9 � 含星尖缺陷药柱的应变分布

F ig . 9 � Contour of v on�mises st rain in the crack zone

该型发动机作为导弹的助推器在使用单位完

成了多次实际点火飞行,涉及的助推器贮存时间

最长为 10年. 使用中该助推器均工作正常,这证

明该型发动机的寿命超过 10年.综合本文评估结

果来看,该型发动机经过 14年的贮存其性能基本

满足使用要求,但所解剖的发动机药柱没有经过

值班、长途转运等交变温度和力学载荷的作用,其

性能受到的影响比真实服役发动机要小,发动机

药柱性能、所受载荷也有一定的不确定性.因此经

过 14年的发动机能否继续服役还要视其服役期

间的各种载荷历程并结合各种无损检测的结果共

同决定,同时需要引入可靠性等指标作进一步详

细评估.

4 � 结 � 论

� � 通过对该发动机的试验测试和数值分析, 本

文得出如下结论:

1) 长期贮存的该 HT PB推进剂延伸率大幅

下降,能量降低 7. 6%,直接影响发动机使用性能;
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2) 以 CFD和 FEM 异构的空间网格面为基

础,进行节点空间位置关系的判定可以进行燃气

载荷的施加,实现内弹道和结构完整性分析的简

单耦合,可完成内弹道和结构完整性的一体分析;

3) 发动机工作期间的药柱完整性由推进剂

模量、最大延伸率等多个力学性能共同决定;

4) 综合内弹道和结构完整性分析的结果,该

发动机仍能继续服役.
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