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摘　　　要：为研究温度冲击载荷对某改性双基推进剂装药结构完整性的影响，基于热力耦合基本理论，开

展了不同温度下改性双基推进剂力学松弛试验，得到了不同温度下松弛模量的６阶Ｐｒｏｎｙ级数及以２９３．１５Ｋ

为参考温度的时温等效 Ｗ．Ｌ．Ｆ（ＷｉｌｌｉａｍｓＬａｎｄｅｌＦｅｒｒｙ）方程。利用Ａｎｓｙｓ有限元软件对由３３３．１５Ｋ降低至

２１８．１５Ｋ的温度冲击条件下装药结构完整性进行分析，结果表明：装药的温度和应变在温度冲击前期变化较

剧烈，至１２０００ｓ时基本达到平衡，装药前端面两个拐角处在温度冲击前期发生破坏；为验证仿真计算结果，开

展了由３３３．１５Ｋ降低至２１８．１５Ｋ的温度冲击试验。在温度冲击过程中，药柱沿轴向和径向出现裂纹，起裂点

为推进剂装药前端两个拐角。温度冲击试验结果验证了仿真计算的准确性，说明该计算过程可用于装药结构

完整性分析。
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　　固体火箭发动机凭借其能量密度高、体积小、

结构简单、成本低等优点，已广泛应用于运载火

箭、导弹等装备的动力系统中。改性双基推进剂

装药凭借其比冲高、低特征信号、燃气清洁等特

点，已成为固体火箭发动机的主要动力来源之一。

在固体火箭发动机贮存和使用的过程中，固体推

进剂装药会受到各种复杂载荷的综合作用，其中

受温度载荷的影响较为突出：温度升高会加速推

进剂降解及组分迁移，温度降低会使推进剂变得

硬而脆，延伸率降低，易产生裂纹等缺陷［１］。

国内外已有多名研究学者指出了固体火箭发

动机装药结构完整性的破坏是导致发动机出现故

障的主要原因，认为装药结构完整性分析对于固体

火箭发动机设计具有重大意义［２７］。Ｃｈｙｕａｎ
［８９］基

于线性黏弹性本构方程，利用Ｎａｓｔｒａｎ有限元程

序计算了温度载荷下推进剂装药的应变，对装药

结构完整性进行了分析；Ｚａｋ
［１０］认为固体推进剂

的黏弹性对温度的敏感性较强，基于此提出了一

种研究固体推进剂装药在温度载荷下力学响应的

数值方法，并用该方法对推进剂装药的热应力、应

变进行了分析；Ｙｉｌｄｉｒｉｍ等
［１１］认为温度载荷会对

长期贮存的固体推进剂装药结构完整性产生较大

的影响，运用数值计算方法对温度载荷下的应力

应变分布情况进行了研究；为研究 ＨＴＰＢ（丁羟

四组元）复合推进剂装药在温度载荷下的结构完

整性，Ｘｕ等
［１２］建立了一个热损伤黏弹性本构模

型，并利用不同温度下的力学试验对模型进行了

验证，结果显示模型准确性较高；杨军辉等［１３］运

用三维热黏弹性本构理论，研究了推进剂装药在

极端温度下的结构完整性。虽然已有多名学者针

对温度载荷对固体推进剂装药结构完整性影响较

大的问题开展了研究，但大部分学者或是直接对

装药施加定温边界条件，没有考虑对流换热的影

响［１４］，或是为了简化计算，只考虑了最终的稳态

结果［１５］，使得仿真计算的结果与实际情况有一定

的偏差。

本文将以改性双基推进剂装药为研究对象，

热传导边界条件、热黏弹性本构方程等理论为基

础，通过力学试验拟合本构方程，运用 ＵＧ８．５

（Ｕｎｉｇｒａｐｈｉｃｓ）建模软件及 ＡｎｓｙｓＷｏｒｋｂｅｎｃｈ有

限元软件对某变截面圆孔装药温度冲击过程进行

数值计算，最后通过温度冲击环境试验结果与仿

真计算结果对比，验证数值计算方法的准确性。

１　热力耦合基本理论

根据Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ线性叠加原理，固体推进剂

装药真实的受载过程可以分为多个微小应变的加

载过程。当推进剂装药的外部温度有所改变时，

其内部每一点的温度都将升高或降低，使得该点

产生膨胀或收缩的趋势，但是彼此之间的位置关

系又限制了其间的膨胀或收缩，最终导致了应力

的产生，这种由于温度变化而产生的应力，称为温

度应力。温度应力通常存在于以下两种情况中：

①定常温度场，多组分材料；②非定常温度场，单

组分材料；③非定常温度场，多组分材料。温度应

力的求解步骤包括：①根据初始条件、热传导边界

条件、以及热传导方程求解出内部温度场；②应用

推进剂的热黏弹性本构模型针对温度场求解出温

度应力问题。其求解的主要困难在于推进剂内部

的应力和热相互耦合，相互影响。工程上常忽略

应力应变对温度场的影响，使力学响应与温度响

应解耦，最终使问题得到简化。

１１　热传导边界条件

瞬态温度场满足以下热传导微分方程［１６］

ρ犮
犜

狋
－


狓犻
κ犻
犜

狓（ ）
犻
－ρ犙 ＝０ （１）

式中犻＝１，２，３；犜为温度；ρ为密度；犮为比热容；κ

为导热系数；犙为单位体积热生成率。

热传导边界条件一般分为如下３种情况：

１）第１类，在边界上给予恒定温度珡犜（Γ，狋）

犜＝珡犜 （２）

　　２）第２类，在边界上给予恒定热流量狇（Γ，狋）

κ犻
犜

狓犻
狀犻 ＝狇 （３）

２５８
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　　３）第３类，在边界上给予对流换热条件（给

出表面传热系数犺）

κ犻
犜

狓犻
狀犻 ＝犺（犜α－犜） （４）

式中犻＝１，２，３，κ犻 为材料沿物体三个主方向（狓、

狔、狕）的导热系数；狀犻为边界外法线的方向余弦；犺

为表面传热系数；犜α 为对流换热初始温度。

１２　热黏弹性本构方程

忽略应力应变对温度场的影响之后，得到推

进剂装药的本构模型如下［１７］：

σ（狋）＝∫
狋

０
犈［犜０，ξ（狋）－ξ（τ）］



狋
［ε（τ）－ε

犜（τ）］ｄτ

（５）

式中犜和狋分别为实时温度和时间；犜０ 为主曲线

参考温度，一般取２９３．１５Ｋ；ε
犜（τ）为热应变，可以

用线膨胀系数和温度变化来表示

ε
犜（τ）＝α０（犜（狋）－犜０） （６）

　　ξ（狋）为时间折减因子，可由下式表示：

ξ（狋）＝
１

α犜
（７）

　　α犜 为温度移位因子，可以由 Ｗ．Ｌ．Ｆ经验公

式得出，公式如下：

ｌｇα犜 ＝
－犆１（犜－犜０）

犆２＋（犜－犜０）
（８）

式中犆１、犆２ 为材料常数。

１３　温度场及应变场求解方法

在热力耦合计算过程中，总应变ε分为两部

分：一部分是由温度引起的自由膨胀应变ε犜，另

一部分是由约束应力所产生的应变εσ。其中，温

度引起的自由膨胀应变ε犜 可以表示为

ε犜 ＝χΔ犜 （９）

式中χ为热膨胀系数。

则由约束应力所产生的应变εσ可以表示为

εσ＝ε－χΔ犜 （１０）

　　将εσ代入到热黏弹性本构方程中，运用有限

元法联立求解力学平衡方程与热传导微分方程，

即可得到温度场以及应力应变场。

２　计算模型及计算方法

２１　有限元模型

本文研究对象为某改性双基推进剂装药，装

药药形为圆孔与外锥组合，采用三元乙丙包覆层

对圆孔装药进行部分包覆，整个装药关于轴线完

全对称，具体结构如图１所示。在装药承受温度

载荷的过程中，热传导只沿径向和轴向进行，环向

不存在热传导。为简化计算，作如下假设：①固体

推进剂及包覆层为均匀的各向同性黏弹性材料，

内部不存在缺陷；②推进剂及包覆层的泊松比不

随温度变化；③包覆层的模量不随温度和时间变

化；④外部环境的变化为瞬态过程，即不考虑外部

环境的升降温过程。

图１　装药结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｇｒａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

考虑到模型的对称性，为节约计算时间，选取

模型的１／１２进行数值计算，计算模型如图２所

示。图中６个点犃、犅、犆、犇、犈、犉分别表示推进剂

装药底端、顶端及外侧未包覆的６个突变点。本文

温度循环采用对流换热方式，需要对换热面进行重

点关注，因此在生成网格时，需要对换热面进行网

格加密处理，加密处理后的网格如图３所示。

图２　装药计算模型

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｇｒａｉｎ

图３　网格示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｇｒｉｄｓ

２２　物性参数

改性双基推进剂作为一种黏弹性材料，其力
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学性能与温度和应变率有较大关系。本文以常温

２９３．１５Ｋ为参考温度，使用６阶Ｐｒｏｎｙ级数将其

松弛模量表示为

犈（狋）＝犈∞ ＋∑
狀

犻＝１

犈犻ｅ
－
狋
τ犻 （１１）

其中犻表示模型中第犻个 Ｍａｘｗｅｌｌ单元，犈犻 表示

第犻个 Ｍａｘｗｅｌｌ单元的松弛模量，τ犻 表示第犻个

Ｍａｘｗｅｌｌ单元的松弛时间。

参考《ＧＪＢ７７０Ｂ２００５》试验标准，开展常温

２９３．１５Ｋ下的应力松弛试验，使用Ｏｒｉｇｉｎ软件对

结果进行后处理，对松弛模量进行６阶Ｐｒｏｎｙ级

数拟合，得到各阶参数取值如表１所示，拟合结果

与试验数据对比如图４所示。由图４可以发现，

试验数据与拟合曲线基本重合，说明拟合结果精

度较高。

表１　各阶参数取值

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狏犪犾狌犲狅犳犲犪犮犺狅狉犱犲狉

犻 犈犻／ＭＰａ τ犻／ｓ

１ ０．２７ ０．０１

２ ０．４３ ０．１

３ １２．１５ １

４ ４．９９ １０

５ ２．４１ １００

６ ０．１３ １０００

∞ ２．０１ ∞

图４　松弛模量随时间变化对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｌａｘａｔｉｏｎｍｏｄｕｌｕｓｗｉｔｈｔｉｍｅ

　　根据试验测试结果及相关文献
［１８１９］，本研究

论文中推进剂装药的主要性能参数如表２所示。

为得到不同温度下改性双基推进剂的本构模型，

从而为仿真计算提供理论依据，以不同温度下的

力学松弛试验为基础，使用Ｏｒｉｇｉｎ软件对试验结

果进行后处理，选取２９３．１５Ｋ为参考温度，拟合

得到该推进剂的时温等效方程，推进剂的时温等

效因子由 Ｗ．Ｌ．Ｆ方程表示为

ｌｇα犜 ＝
－１７．４４（犜－２０）

５１．６＋（犜－２０）
（１２）

表２　材料性能参数

犜犪犫犾犲２　犕犪狋犲狉犻犪犾狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊

材料参数 推进剂 包覆层

密度／（ｋｇ／ｍ
３） １７８０ １２６０

线膨胀系数／Ｋ－１ ０．０００１４３ ０．０００１５４

导热系数（Ｗ／（ｍ·Ｋ）） ０．３ ０．３

比热容／（Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）） １２５６．１ １５００

弹性模量／ＭＰａ 犈（狋） ５

泊松比 ０．４９９ ０．４９

２３　边界条件

由于目前战场环境愈加剧烈，固体火箭发动

机的工作温度高至３３３．１５Ｋ（＋６０℃），低至

２１８．１５Ｋ（－５５℃）。因此，在温度冲击过程中，改

性双基推进剂装药初始温度为３３３．１５Ｋ，气流温

度恒定为２１８．１５Ｋ。该推进剂装药的包覆层底

面及装药的底面与工装相连，设定其轴向位移为

零，其余表面均为自由面，在药柱及包覆层的对称

面上施加无摩擦约束。忽略放入烘箱过程中的热

量散失，计算的边界条件采用第３类边界条件：对

固体推进剂装药的所有换热面施加对流换热边界

条件，由于烘箱内部空气对流速度较低，参考相关

文献［２０］，表面传热系数取为１００Ｗ／（ｍ２·Ｋ）。

３　计算结果及分析

３１　温度冲击计算结果及分析

在推进剂装药的温度冲击过程中，由温度载

荷引起的应变随温度冲击时间不断变化，因此需

选取不同时间点下的温度分布图和应变分布图，

来分析推进剂装药在温度冲击过程中的结构完整

性。由于装药的温度、应变在温度冲击前期变化

比较剧烈，故选取时间狋＝１００，５００，１２００，３６００，

７２００，１２０００ｓ这６个时间点作为参考，其温度冲

击过程的温度分布图如图５所示，应变分布云图

如图６所示。在对结果进行分析的过程中，需考

虑装药环向的应变，因此结果中选取以轴向为法

向的正应变进行分析。

４５８
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图５　不同时间温度分布图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ

图６　不同时间正应变分布图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｎｏｒｍａｌｓｔｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｓ
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由于在装药结构完整性分析过程中需要将仿

真计算结果中的应变值与单轴拉伸力学试验结果

中的断裂伸长率进行对比分析，而单轴拉伸力学

试验中的应变为正应变，因此，为使对比结果更为

清晰，在对计算结果进行分析的过程中，选取环向

正应变来分析装药的变形。

由温度变化云图可以发现，推进剂装药边缘

的部分降温速率较快，温度传播方向基本垂直于

对流换热面，历经１２０００ｓ后，温度分布基本达到

平衡状态。由应变变化云图可以发现，温度冲击

前期推进剂装药外表面主要表现为拉伸应变，最

大值为０．０２４，内孔及推进剂内部则主要表现出

压缩应变，最大值为０．０３。时间达到１２０００ｓ左

右时，压缩应变主要存在于推进剂内孔中心处，其

余部位主要表现为拉伸应变，且两者数值均趋

于零。

由应变分布图可知，推进剂装药内表面及顶

端的应变变化情况较复杂，是影响装药结构完整

性的主要因素。选取２００ｓ和１０００ｓ两个不同时

刻，图７所示特征路径上不同位置的应变进行对

比分析，图中１、２分别表示路径起点和终点。对

比结果如图８所示。从图中可以看出，拉伸应变

图７　模型特征路径

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｔｈｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ

图８　应变沿特征路径分布

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｔｈ

的主要转折点包括图２中的犃、犅、犆、犇、犈、犉这６

个装药外形突变点，故需对６个转折点重点考虑。

在温度冲击进行至狋＝２００ｓ时，犇 点的应变值最

大，为０．０２４４；在温度冲击进行至１０００ｓ时，犅点

的应变值最大，为０．０２０３。

为分析该推进剂装药在温度冲击条件下的装

药结构完整性，选取图２中６个典型位置犃、犅、

犆、犇、犈、犉，对６个位置处的温度和应变随时间的

变化规律进行对比分析。６个位置的温度、应变

随时间的变化曲线如图９和图１０所示。由图９

和图１０可以发现，该推进剂装药６个典型位置的

温度随时间的变化规律基本一致：起始时刻迅速

降低，到９０００ｓ时基本趋于平衡状态，其中犆点

和犉 点的温度变化速度相比于其他点相对较慢。

而６个位置应变随时间的变化规律则相对比较复

杂，犅点出现了上升下降上升下降的变化趋势，

其余点则主要表现为上升下降的变化趋势，这是

由于犅点在温度冲击过程中伴有一定程度的应

图９　温度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｕｒｖｅｓｏｖｅｒｔｉｍｅ

图１０　应变随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｏｖｅｒｔｉｍｅ
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力释放。此外，在整个温度冲击过程中，犅点和犇

点在狋＝１０００ｓ和狋＝２００ｓ两个不同时刻附近分

别出现了极大应变值。

由此可见，为研究该推进剂装药的结构完整

性，需将不同时刻、温度下计算所得的不同位置处

的应变与对应温度下该推进剂的断裂伸长率进行

对比。在温度冲击过程中，由图８可知，推进剂装

药６个典型位置所受载荷主要表现为拉应力，且

在相同温度下该推进剂的压缩断裂伸长率远大于

拉伸断裂伸长率，故只需要将６个典型位置的应

变与相应温度下该推进剂的拉伸断裂伸长率进行

对比即可。

改性双基推进剂作为一种典型的黏弹性材

料，其力学性能具有显著的率相关效应，在不同应

变率下力学响应特性通常差异较大，因此需要在

一致的应变率条件下进行结构分析。根据仿真计

算结果，不同位置在不同时刻的应变率不同，６个

典型位置的最大应变率基本在０．００９～０．０１５ｓ
－１

范围内。因此，选取该推进剂在０．０１２ｓ－１应变率

下的断裂伸长率作为参考断裂伸长率，用来与不

同位置不同时刻的应变作对比。

参考《ＧＪＢ７７０Ｂ２００５》中的方法４１３．１，对该

改性双基推进剂开展应变率为０．０１２ｓ－１，不同温

度下的单轴拉伸试验，得到该改性双基推进剂在

不同温度下的断裂伸长率，如表３所示。由表３

可以发现，温度较低时，断裂伸长率较低，温度较

高时，断裂伸长率较高。由图６可以发现，在温度

冲击过程中，应变值均未超过０．０５，参考表３，当

温度大于２７３．１５Ｋ时，推进剂的断裂伸长率大于

０．０５，说明温度冲击过程中，当温度大于２７３．１５

Ｋ时，推进剂装药的结构完整性不会受到破坏。

表３　不同温度下推进剂的断裂伸长率

犜犪犫犾犲３　犉狉犪犮狋狌狉犲犲犾狅狀犵犪狋犻狅狀狅犳狆狉狅狆犲犾犾犪狀狋犪狋

犱犻犳犳犲狉犲狀狋狋犲犿狆犲狉犪狋狌狉犲狊

温度／Ｋ 断裂伸长率

２１８．１５ ０．０１５２

２３３．１５ ０．０２０１

２５３．１５ ０．０３４９

２７３．１５ ０．０６６４

２９３．１５ ０．４５９２

３２３．１５ ０．４７０８

３３３．１５ ０．４９９７

故只需要将６个典型位置在低温时的应变与对应

温度断裂伸长率作对比，即可判断该推进剂装药

在整个温度冲击过程中的结构完整性。

６个典型位置犃、犅、犆、犇、犈、犉的温度、应变

随时间的变化关系及不同温度下该推进剂的拉伸

断裂伸长率参考曲线如图１１所示。从图中可以

发现，犅、犇两个位置在某些时刻下的应变值超过

了对应温度下的断裂伸长率，导致结构完整性发

生了破坏。以时间为参考，当温度冲击进行至

２００ｓ左右时，犇点应变值已超过对应温度下的断

裂伸长率，说明此时犇 点已经出现裂纹；当温度

７５８
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图１１　不同位置应变值与断裂伸长率对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒａｉｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

ａｎｄｆｒａｃｔｕｒｅｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ

冲击进行至１０００ｓ左右时，犅点应变值已超过对

应温度下的断裂伸长率，说明此时犅 点出现裂

纹。裂纹产生后，会沿一定的方向传递，因此该推

进剂装药的结构完整性已经破坏，而破坏的起点

则是犅、犇 两点，即该推进剂装药前端面的两个

拐点。

３２　温度冲击试验结果及分析

为验证上述温度冲击过程中推进剂装药结构

完整性仿真计算的准确性，对该推进剂装药开展

了温度冲击试验。温度冲击试验在烘箱中进行，

具体工况与文中第３．１节仿真计算分析一致：装

药初始温度为３３３．１５Ｋ，采用对流换热方式，气

流温度恒定为２１８．１５Ｋ，温度冲击试验时长为

３６０００ｓ。

温度冲击试验结束后，将推进剂装药取出，发

现推进剂装药外表面出现裂纹，说明在温度冲击

试验过程中，推进剂装药某些位置的应变达到甚

至超过了该推进剂在相应温度下的断裂伸长率，

装药形貌如图１２所示。从图中可以发现，推进剂

装药的裂纹主要沿轴向和径向分布，未出现环向

裂纹，说明产生的初始裂纹沿轴向和径向传播，直

至装药最终完全裂开。

图１２　温度冲击试验后装药形貌

Ｆｉｇ．１２　Ｇｒａｉｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙａｆｔｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｍｐａｃｔ

为分析初始裂纹产生的位置，将温度冲击试

验后尚未彻底裂开的推进剂装药沿裂纹剖开，剖

面如图１３所示。从图中可以发现，剖面大致可以

分为两个区域：平滑区和“褶皱”区。由于低温时

图１３　剖开后推进剂装药形貌

Ｆｉｇ．１３　Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｇｒａｉｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙａｆｔｅｒｄｉｓｓｅｃｔｉｏｎ

改性双基推进剂的断裂表现为脆断，其断裂面比

较平整，因此图１３中的平滑区表示温度冲击试验

中发生开裂的区域，“褶皱”区则表示温度冲击试

８５８
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验结束后解剖时开裂的区域。此外，从剖面可以

发现，越靠近装药前端的区域，平滑程度越高，说

明初始裂纹主要产生于装药的前端面。考虑到突

变角度越大，应力集中越明显的现象，可以推断试

验过程中初始裂纹产生的位置为推进剂装药前端

面两个拐点处，即犅、犇两个位置处。

由此可见，温度冲击试验的结果与仿真计算

的结果基本一致，验证了本构模型参数的精度及

温度冲击仿真计算过程的准确性。

４　结　论

本文以改性双基推进剂的力学松弛试验为基

础，基于热力耦合基本理论，通过 Ｏｒｉｇｉｎ数据处

理软件、ＮＸ建模软件及Ａｎｓｙｓ有限元软件对某

改性双基推进剂的本构模型参数进行了拟合，并

对该改性双基推进剂的变截面圆孔装药在温度冲

击条件下的结构完整性进行了分析研究，最后通

过温度冲击试验对拟合的模型参数及仿真计算结

果进行了验证。主要得出以下结论：

１）仿真计算结果显示，温度冲击起始时刻推

进剂装药外表面温度变化较剧烈，应变较大，温度

冲击时长达到１２０００ｓ时，推进剂装药内部的温度

和应变分布达到平衡。

２）将温度冲击仿真计算过程中不同时刻下６

个典型位置犃、犅、犆、犇、犈、犉的应变与相应温度

下改性双基推进剂的断裂伸长率进行对比，结果

显示，在狋＝２００ｓ左右时，犇 点发生破坏，在狋＝

１０００ｓ左右时，犅点发生破坏。

３）温度冲击试验结果显示，推进剂装药在温

度冲击试验中出现裂纹，且裂纹均沿轴向和径向

传播，起裂点为推进剂装药前端内孔处，试验结果

与仿真计算结果基本相同，说明文中拟合所得的

本构模型参数精度较高，使用的数值仿真计算方

法准确度较高，能够较准确地预估改性双基推进

剂装药在温度冲击条件下的结构完整性，具有一

定的工程价值。
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