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固体装药结构界面应力分析
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摘　　　要：研究了基于热黏弹性接触理论计算固体装药结构界面应力的数值方法，给出了一种快速判断

界面是否脱黏的工程实用方法．以某固体装药结构为例，采用接触算法模拟固体装药多层结构复杂的边界条

件，计算了挂飞工况下固体装药结构应变场特征，研究了壳体／绝热层界面应力的分布规律，结果表明：应变

场云图符合工程实际，壳体／绝热层界面黏接良好，不会发生脱黏现象．
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　　固体装药结构，狭义上是指单一的固体推进
剂药柱；广义上是指包含固体推进剂药柱、绝热
层、衬层、人工脱黏层以及壳体等多层结构．固体
装药结构存在很多界面，如壳体／绝热层界面、绝
热层／衬层界面、衬层／推进剂界面等．界面黏接质
量是影响固体火箭发动机结构完整性的关键因素

之一［１］．
２０世纪９０年代，Ｆｒａｉｓｅｓ［２］，Ｓｒｉｎｉｖａｓ［３］首次
采用断裂力学研究黏弹性材料界面脱黏的扩展问

题．之后，我国学者陆续开展了一些界面脱黏研
究，史宏斌等研究了含缺陷药柱对人工脱黏层附
近的推进剂与包覆层界面的影响［４］．许萌萌等采
用奇异裂纹单元研究了轴对称发动机药柱界面裂

纹发生扩展的可能性［５］．蒙上阳等采用奇异裂纹
元讨论了发动机药柱表面裂纹、界面裂纹在内压
与轴向过载联合作用下裂纹的稳定性［６－９］．目前，

对于固体装药界面脱黏的研究主要还是基于断裂

力学开展界面裂纹的研究．
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从结构力学角度来说，界面应力是造成脱黏
的主要原因，当界面黏接应力大于界面强度，就产
生脱黏．本文基于接触算法模拟固体装药界面实
际黏接状态，在三维线黏弹性理论以及边界非线
性理论基础上，利用ＭＡＲＣ有限元分析软件计算
了某固体装药结构在挂飞工况下结构应变场，以
发动机壳体／绝热层第一界面为研究对象，着重探
讨该界面间的应力分布规律．

１　数值计算方法

１．１　热黏弹性有限元方法

假设固体火箭发动机推进剂为各向同性，且
为热流变简单材料，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，则三
维积分型热黏弹性本构关系可以写成［１０］

σ（ｔ）＝ＤＥ（０）［ε（ｔ）－εＴ（ｔ）］＋

Ｄ∫
ｔ

０
ε（ξ－ξ′）－εＴ（ξ－ξ′［ ］）

ｄＥ（ξ′）
ｄτ

ｄξ′

（１）

ξ＝∫
ｔ

０

ｄη
ｄａＴ Ｔ（η［ ］）

　ξ′＝∫
τ

０

ｄη
ｄａＴ Ｔ（η［ ］）

（２）
式中σ为应力矩阵；ε为总应变矩阵；εＴ 为温度应
变矩阵；Ｄ为材料参数矩阵；Ｅ（０）为ｔ＝０时刻
的初始模量；ξ和ξ′为等效时间；ａＴ Ｔ（η［ ］） 为时
间－温度移位因子．
松弛模量Ｅ（ξ）用Ｐｒｏｎｙ级数表示，即

Ｅ（ξ）＝Ｅ∞ ＋∑
Ｎ

ｎ＝１
Ｅｎｅ－

ξ
τｎ （３）

式中Ｅ ∞为ξ→∞时的松弛模量；Ｅｎ 为松弛时间

τｎ 对应的弹性模量．
设ξ′＝ξ－τ，由式（１）得到ｔ时刻的应力

σ（ｔ）＝ （Ｄ　Ｅ∞ ＋∑
Ｎ

ｎ＝１
Ｅ ）ｎ ［ε（ｔ）－εＴ（ｔ）］＋

Ｄ∑
Ｎ

ｎ＝１

－Ｅｎ
τｎ∫

ｔ

０
ε（τ）－εＴ（τ［ ］）ｅ－

ξ－τ
τｎｄτ

（４）

　　将式（４）积分型本构方程在时间域中离散，将
时间 ［０，ｔ］划分为 ［ｔ０，ｔ１］，［ｔ１，ｔ２］，…，［ｔｍ－１，ｔｍ］，
…，［ｔＮ－１，ｔＮ］共Ｎ 个步长，ｈ＝ｔｍ－ｔｍ－１，增量型
本构方程

Δσ（ｔｍ）＝Ｄ　Ｅ∞ ＋∑
Ｎ

ｎ＝１
βｎ（ｈ）Ｅ［ ］｛ ｝ｎ ·

Δε（ｔｍ［ ］）－ ΔεＴ（ｔｍ［ ］｛ ｝） －

∑
Ｎ

ｎ＝１
αｎ（ｈ）σｎ（ｔｍ－１） （５）

式中Δσ为应力增量矩阵；Δε为应变增量矩阵；

ΔεＴ为温度增量矩阵，且

βｎ（ｈ）＝
τｎ
ｈ １－ｅ－

ｈ
τ（ ）ｎ 　αｎ（ｈ）＝１－ｅ－

ｈ
τｎ

（６）

σｎ（ｔｍ－１）＝ＤＥｎ［ε（ｔｍ－１）－εＴ（ｔｍ－１）］＋

Ｄ －Ｅｎ
τ（ ）ｎ ∫

ｔｍ－１

０
ε（τ）－εＴ（τ［ ］）ｅ－

ξｍ－１－τ
τｎ ｄτ

（７）

　　将增量型本构方程代入虚功方程，得到表征
结构总体平衡的迭代方程

ＫΔｕｍ ＝ΔＱｍ －Ｑ０ｍ （８）
其中

Ｋ＝∫ＶＢＴＤ　Ｅ∞ ＋∑
Ｎ

ｎ＝１
βｎ（ｈ）Ｅ［ ］ｎ ＢｄＶ （９）

ΔＱ０ｍ＝－∫ＶＢＴ∑
Ｎ

ｎ＝１
αｎ（ｈ）［σｎ（ｔｍ－１）］ｄＶ （１０）

ΔＱｍ ＝∫ＶＢＴＤ　Ｅ∞ ＋∑
Ｎ

ｎ＝１
βｎ（ｈ）Ｅ［ ］ｎ ΔεＴ（ｔｍ）·

ｄＶ＋∫ＶＮＴΔｐｍｄＶ＋∫Ｓ
ＮＴΔＰｍｄＳ （１１）

式中Ｋ为刚度矩阵；ΔＱ为外载荷增量矩阵；ΔＱ０
为初始外载荷增量矩阵；Ｎ为形函数矩阵；Ｂ为几
何矩阵；Δｐ为体力增量矩阵；ΔＰ为作用在边界
上的面力或集中力增量．

１．２　热黏弹接触有限元方法

固体装药结构是多层结构，同时为了降低温
度载荷下发动机两端的应力应变集中水平，往往
设置人工脱黏层，这样使得固体装药界面较多且
黏接状态复杂．从推进剂的固化降温到实际飞行
过程中，固体装药结构又要经历一系列的载荷，如
温度载荷、燃气压强和惯性过载．因此，固体装药
结构分析实质上是热黏弹接触问题的分析．热黏
弹性接触有限元方法是在热黏弹性有限元的每一

个增量步内确定接触状态，在刚度矩阵式（９）基础
上进行修正．求解黏弹性接触问题的具体步骤
如下［１１］：

１）将总的求解时间区间分成若干增量步．
２）对任一增量步［ｔｍ－１，ｔｍ］，在初始条件下计
算等效载荷．
３）求解该步的增量位移．
４）进行接触迭代循环，得出该步的接触位
移、接触应力．
５）确定接触状态（黏连、滑移、未接触），以及
在此基础上的单元应变增量以及应变增量的

差值．
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６）修正节点力，直至满足指定精度．
７）到下一个时间区间进行计算，直至加载历
程完成．
对于黏弹性接触问题是一个反复迭代循环的

过程．挂飞状态下主要考核的载荷是环境温度载
荷和横向过载．由于固化降温时间越长，推进剂力
学性能趋近于平衡模量［１２］，横向过载作用的时间
很短，黏弹性模型与玻璃态模型结果相差小于

３％［８］，推进剂力学性能选用玻璃态弹性模量．这
样，将复杂热黏弹性接触问题退化为热弹性接触
问题．

２　计算模型及力学性能参数

２．１　计算模型

建模中将除固体装药结构以外的部件统一简

化为集中质量单元，其引起的惯性力通过前裙和
后端面传递到固体装药结构上，进而传递到吊挂
点处．根据计算载荷和结构的对称性，取１／２进行
建模，其中集中质量单元用三角符号表示，结构简
图见图１．

图１　固体装药结构简图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｓｋｅｔｃｈ　ｏｆ　ｓｏｌｉｄ　ｍｏｔｏｒ　ｇｒａｉｎ

固体装药由壳体、内外绝热层、人工脱黏层、
衬层和推进剂组成．衬层紧紧包覆推进剂，力学性
能与推进剂材料相似且厚度很薄，将衬层归到推
进剂中．人工脱黏层的力学性能与绝热层相近．图

２为固体装药结构的有限元计算模型，整个计算
模型划分了１１１　５０１个节点，８０　５６５个单元．

图２　固体装药结构有限元网格

Ｆｉｇ．２　Ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ　ｇｒｉｄ　ｏｆ　ｓｏｌｉｄ　ｍｏｔｏｒ

ｇｒａｉｎ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２．２　材料性能参数

推进剂松弛模量的Ｐｒｏｎｙ级数为

Ｅ（ｔ）＝０．８９３　２＋８６．５２６　６ｅ－１００ｔ＋
２２．４３４　７ｅ－１０ｔ＋９．５４１　９８ｅ－ｔ＋
２．４２３　５２ｅ－０．１ｔ＋２．２２８　９３ｅ－０．０１ｔ＋
０．２３２　３ｅ－０．００１ｔ＋０．８７９　３ｅ－０．０００１ｔ （１２）

　　固体装药材料性能参数见表１．

表１　力学性能参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

部件 壳体 绝热层 推进剂

弹性模量／ＭＰａ　 ２１０　０００　 ３．０

泊松比 ０．３　 ０．４９　 ０．４９８

密度（ｇ／ｃｍ３） ７．８０　 １．２４　 １．７４３

热胀系数／１０－５（１／Ｋ） １．１　 ２９．５　 ８．６

２．３　边界条件

由于采用半模进行分析，对称面上施加对称
约束，两个吊挂处施加固支约束．
固体装药部件界面间根据实际情况施加Ｔ

边界或者Ｇ 边界．Ｔ 边界表示部件间接触，Ｇ 边
界表示部件间黏接，无相对位移．

２．４　计算工况

推进剂零应力温度为６３℃，取挂飞最恶劣环
境温度－５８℃，横向过载８ｇ．

３　计算结果及分析

３．１　应变场特征

推进剂的ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变见图３．为了描述应
变在推进剂内部的变化趋势，给出３条特征曲线，
见图４，ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变沿３条特征曲线的分布规
律见图５．

图３　推进剂ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变云图

Ｆｉｇ．３　ＶｏｎＭｉｓｅｓ　ｓｔｒａｉｎ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ
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图４　推进剂内型面特征曲线定义

Ｆｉｇ．４　Ｓｐｅｃｉａｌ　ｃｕｒｖｅｓ　ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｗａｌｌ

图５　推进剂内型面ＶｏｎＭｉｓｅｓ应变沿轴向分布规律

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｒｕｌｅ　ｏｆ　ｖｏｎｍｉｓｅｓ　ｓｔｒａｉｎ　ｏｎ

ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ　ｉｎｔｅｒｎａｌ　ｗａｌｌ　ａｌｏｎｇ　ａｘｉｓ

从上述计算结果还可以看出：推进剂的高应
变集中在两个区域：一是位于圆盘形沟槽根部，

ＶｏｎＭｉｓｅ应变为１８．３％；二是位于星孔沟槽根
部，ＶｏｎＭｉｓｅ应变为１８．９％，推进剂中部直段的
应变变化趋势比较平稳，ＶｏｎＭｉｓｅ应变在１５．５％
左右．高应变出现的位置符合工程实际，若以推进
剂材料的最大延伸率作为判据，低温下推进剂最
大延伸率可达到４０％，大于推进剂的最大 Ｖｏｎ－
Ｍｉｓｅ应变，说明在挂飞工况下推进剂内型面不会
产生裂纹．

３．２　壳体／绝热层界面应力

为了便于描述界面黏接应力的变化规律，在
外绝热层表面定义了３条特征曲线，见图６．壳
体／绝热层界面径向扯拉应力云图见图７，单位是

ＭＰａ．径向扯拉应力沿３条特征曲线的变化规律
见图８和９．壳体／绝热层界面轴向剪切应力云图
见图１０（单位为 ＭＰａ）．轴向剪切应力沿特征曲线
的变化规律见图１１．
从上述计算结果可以看出：对于壳体／绝热层

界面，径向扯拉应力在前后人工脱黏分离点以及
吊挂区域表现为高应力特征，从径向扯拉应力量
值来看，最高为０．１７９ＭＰａ，位于前人工脱黏分离
区．由于存在前后人工脱黏层，使得固体推进剂前
后缘的变形不再受到外绝热层以及壳体的约束，
固体推进剂连同内绝热层以及前后人工脱黏层发

生往里的收缩变形，对外绝热层在前后人工脱黏
分离点处有明显的扯拉效应，产生局部应力尖峰．
固体装药产生的惯性载荷通过内外绝热层传递到

壳体，在吊挂区域同样也表现为明显的扯拉效应，
产生局部应力尖峰．沿环向、径向扯拉应力逐渐增
大，到吊挂区域达到最大，然后一直减小，同时后
吊挂区域的径向扯拉应力要大于前吊挂区域，主
要原因是后吊挂点离弹的质心近一些，传递到后
吊挂的载荷也相应大一些．

图６　外绝热层表面特征曲线定义

Ｆｉｇ．６　Ｓｐｅｃｉａｌ　ｃｕｒｖｅｓ　ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ

ｅｘｔｅｒｎａｌ　ｗａｌｌ

图７　壳体／绝热层界面径向扯拉应力云图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔａｃｔ　ｎｏｒｍａｌ　ｓｔｒｅｓｓ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃａｓｅ　ａｎｄ　ｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ

从上述计算结果可以看出：对于壳体／绝热层
界面，轴向剪切应力也在前后人工脱黏分离区域
表现为高应力特征．从轴向剪切应力量值来看，基
本在０．０８ＭＰａ以内．轴向剪切应力来源两个因
素，一是传递到前裙和后端面上的惯性力引起，横
向惯性力作用在前裙和后端面上产生附加的弯

矩，在壳体与外绝热层界面产生剪切效应，但仅为
次要因素；二是固体推进剂等收缩变形引起，收缩
变形不仅产生明显的扯拉效应还会附加剪切效
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图８　径向扯拉应力沿特征曲线Ｄ的分布规律

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｒｕｌｅ　ｏｆ　ｃｏｎｔａｃｔ　ｎｏｒｍａｌ

ｓｔｒｅｓｓ　ａｌｏｎｇ　ｃｕｒｖｅ　Ｄ

图９　径向扯拉应力沿特征曲线Ｅ和Ｆ 的分布规律

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｒｕｌｅ　ｏｆ　ｃｏｎｔａｃｔ　ｎｏｒｍａｌ　ｓｔｒｅｓｓ

ａｌｏｎｇ　ｃｕｒｖｅｓ　Ｅａｎｄ　Ｆ

图１０　壳体／绝热层界面轴向剪切应力云图

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔａｃｔ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｆ　ｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｃａｓｅ　ａｎｄ　ｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ

应，特别是在前后人工脱黏分离点表现极其显著．
综上所述，对于壳体／绝热层界面，径向扯拉

破坏是造成该界面可能脱黏最主要的因素．从量
值来看，最高的径向扯拉应力和轴向剪切应力都
小０．２ＭＰａ．界面扯拉强度极限是１．５ＭＰａ，剪切

图１１　轴向剪切应力沿特征曲线Ｄ的分布规律

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｒｕｌｅ　ｏｆ　ｃｏｎｔａｃｔ　ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ

ａｌｏｎｇ　ｃｕｒｖｅ　Ｄ

强度极限是１．０ＭＰａ，因此，在挂飞工况下该界面
黏接性能良好，不会发生脱黏现象．

４　结　论

本文给出了固体装药结构界面脱黏的一种快

速判断方法．建立了某固体装药的三维计算模型，
采用接触算法模拟固体装药多层结构复杂的边界

条件，得到了固体装药结构的应变场，应变分布云
图符合工程实际，说明计算方法具有可信度．着重
研究了壳体／绝热层界面应力的分析规律，获得了
界面径向扯拉应力和轴向剪切应力的量值以及沿

特征曲线的变化规律，为工程设计人员提供一定
的参考价值．
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