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固体火箭发动机药柱抗蠕变增强结构优化设计
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摘要：针对长期立贮固体火箭发动机（Solid Rocket Motor, SRM）产生的蠕变问题，提出一种在不改变药柱基本结构

的前提下，通过在药柱基质中植入特定形状的功能性可燃芯模（即“增强结构”）抑制药柱蠕变。首先，通过三维数值模拟

方法分析固化降温和立式自重耦合作用下药柱蠕变分布规律。随后，采用变密度法中的固体各向同性材料惩罚模型

（Solid Isotropic Material with Penalization, SIMP）对增强结构进行拓扑优化设计，确定植入增强结构的基本几何构型。最

后，对比分析拓扑优化后增强结构的抗蠕变作用，得到最终优化设计结果。结果表明，在特定工况下，与无增强结构相

比，含增强结构的固体火箭发动机药柱总变形、应力、应变下降明显，能有效抑制药柱蠕变。
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0　引言

在整个寿命周期里，固体火箭发动机绝大多数时

间处于贮存状态，药柱长期受重力影响会产生蠕变现

象。特别是在立式贮存的过程中，推进剂将一直处于

承受较高应力的状态，可能导致药型变化、药柱性能

老化以及安全系数降低等问题。林聪妹等［1-2］用电子

万能试验机和动态力学分析仪分别研究了三氨基三

硝基苯基高聚物黏结炸药及其改性配方的蠕变行为，

得到了推进剂蠕变柔量主曲线；邓旷威等［3］采用

MSC. Marc软件计算了卧式与立式贮存工况下固体火

箭发动机的最大主应力，得到了蠕变损伤程度与应力

大小正相关的结论；WANG等［4］开展了等应力幅值往

复拉伸试验和相互作用试验，验证了加载应力与蠕变

破坏时间成对数线性关系；贾卫东等［5］研究了固体火箭

发动机界面在长期贮存过程中可能出现的脱粘情况及

不同脱粘情况对发动机工作安全性的影响；王永帅等［6］

对舰载立式贮存导弹发动机蠕变损伤进行研究，通过

有限元计算，得出蠕变占药柱总变形的 60％以上。大

量研究结果均表明，在经历长期贮存后，发动机受蠕变

效应影响严重，迫切需要探究适当方式来抵消蠕变效

应产生的不良影响，提高发动机的寿命上限。

近年来，学者们开展了采用特殊药柱结构以抑制

蠕变方面的研究。如李磊等［7］开展了环形槽装药几何

参数的灵敏度分析研究，获得了不同参数对药柱应变

的影响；国锋楠等［8］对含有可燃芯模结构的环形槽药

柱结构进行了分析，给出了可燃芯模的实现途径；蒙

上阳等［9-11］开展了不同载荷条件下含伞盘结构的药柱

结构设计工作，给出了伞盘曲面结构、伞盘深度、伞盘

宽度对药柱应变的影响，并进行了伞盘结构的优化。

这些特殊结构，通过改变药柱结构形式，在一定程度

达到了减小蠕变的目的，但其在工艺实现过程中存在

诸多困难，同时，在外载荷作用下，存在应力、应变集

中问题，易出现裂纹等缺陷［12］。

本文提出了一种在不改变长期立贮固体火箭发动

机药型的前提下，通过在药柱中植入特定形状的功能

性可燃芯模（即“增强结构”），来抑制药柱蠕变的新方

法。首先，通过三维数值模拟得到长期立贮固体火箭

发动机药柱在固化降温和立式自重载荷耦合作用下的

蠕变分布规律；其次，对增强结构进行拓扑优化，得到

增强结构的构型和基本尺寸；最后，对比分析拓扑优化

后增强结构的抗蠕变作用，得到最终优化设计结果，并

对固体火箭发动机进行几何重构和静力学验证。

1　固体火箭发动机药柱蠕变分布

1. 1　固体火箭发动机有限元模型

利用 Ansys Spaceclaim软件建立某型全尺寸固体

火箭发动机三维几何模型［13］，如图 1所示。模型主要
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由壳体、绝热层、衬层和药柱四部分构成。由于衬层

厚度相对于绝热层及壳体较薄，且衬层-绝热层界面所

受应力应变一般远小于药柱-衬层界面，因此为简化模

型，可以仅保留绝热层部位。由于发动机结构具有几

何对称性，且主要关注立式贮存条件下固体火箭发动

机的内部情况，其分布差距主要沿发动机轴向变化，

因此，为提高计算效率，仅采用固体火箭发动机 1/4模

型进行计算。

利用 Hypermesh 软件对几何模型进行网格划分，

采用六面体网格，共有节点115 431个，单元45 843个。

指定壳体材料为高强度钢，绝热层材料为橡胶，

药柱为端羟基聚丁二烯（Hydroxyl-Terminated Polybu‐

tadiene, HTPB）推进剂。根据文献［14］，得到发动机壳

体、绝热层（衬层）和药柱的原始材料参数如表 1

所示。

由于 HTPB 推进剂具有明显的黏弹性特征，其模

量既是时间的函数也是温度的函数，经典的弹性、弹

塑性模型无法反应形变的时间效应［15］。因此，采用广

义Maxwell模型进行计算，通过定应变松弛试验，获取

了松弛模量主曲线［16］，拟合了 5项 Prony级数如式（1）

所示，式中的各项参数见表2。

E ( t ) = E0 - ∑
i = 1

N

Ei (1 - e-t/τi ) （1）

式中，t为松弛时间；Ei、τi为待定系数；E0为推进剂初始

模量，E0 = 3. 6 MPa。

描述推进剂材料时间-温度等效因子的 Williams-

Landel-Ferry（WLF）方程为

lg αT = -C1 (T - T0 )
C2 + (T - T0 ) （2）

式中，C1=3. 090 3，C2=135. 583；T0 为参考温度，T0=

298 K。

考虑发动机经历固化降温后贮存，且固化降温后

产生的预应变和预应力不可忽视，并持续影响后续立

式贮存，因此施加载荷包括温度载荷和重力载荷。温

度载荷由零应力温度 58 ℃开始，经 24 h 缓慢降温至

20 ℃。同时，对模型整体施加重力载荷，方向由头部

指向尾部为正，即沿 X轴方向为正。由于蠕变变形成

指数上升，在短时间内可达到极限值的 95%以上，考

虑到计算时间与效率问题，仅对其施加 1 000 s的重力

载荷。边界条件为对壳体施加固定约束、对称面施加

无摩擦约束。

1. 2　药柱蠕变分布规律

在药柱的蠕变分析中，重点关注其在长时间载

荷作用下的应力、应变及变形行为［17］。经计算，得

到在固化降温和立式自重载荷耦合作用下固体火箭

发动机药柱的总变形、等效应力和等效弹性应变云

图如图 2所示。

（a）总变形云图

（a） Total deformation nephogram

（b）等效应力云图

（b） Equivalent stress nephogram

图1　固体火箭发动机1/4模型

Fig.  1　Quarter-scale model of solid rocket motor

表1　固体火箭发动机材料参数

Tab. 1　Material parameters of solid rocket motor

材料参数
Material parameter

弹性模量Elastic modulus/MPa

泊松比Poisson ratio

热膨胀系数
Expansion coefficient/℃-1

密度Density/（kg/cm3）

壳体
Case

2.1×105

0.3

1.2×10-5

7 800

绝热层
Insulation

3.5

0.499 5

1.3×10-5

1 260

药柱
Propellant 

grain

3.6

0.496

1×10-5

1 800

表2　Prony级数

Tab.  2　Prony series

i

Ei /MPa

τi /s

1

2.90

0.01

2

2.39

0.04

3

1.14

1.19

4

0.66

19.51

5

0.36

1 010.67
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（c）等效弹性应变云图

（c） Equivalent elastic strain nephogram

图2　固化降温和立式自重载荷耦合作用下的药柱计算结果

Fig.  2　Calculation results of propellant grain under the coupled 

effect of solidification cooling and vertical self-weight loading

经过固化降温和长期立式贮存后，在重力载荷作

用下，固体火箭发动机药柱发生蠕变变形，药柱整体

发生沉降，使得固体火箭发动机两端及侧面粘接界面

产生应力、应变。其中最大变形位于前翼，最大总变

形量为23. 299 mm。整体来看前翼和后翼尤其是上端

面的变形问题最为严重，应着重关注。药柱中孔及人

工脱粘层应力较大，最大等效应力为 0. 132 41 MPa，

最大等效弹性应变为 0. 299 52，位于上人工脱粘层前

缘。这是由于药柱变截面导致的应力应变集中。可

见，在长期立贮过程中，药柱承受着一定的内部压力，

使得药柱的蠕变问题越发严重［18］，迫切需要在其内部

植入增强结构，以起到释放应力和承受压力的作用。

2　药柱增强结构拓扑优化

2. 1　优化设计方案

针对长期立贮固体火箭发动机产生的蠕变问题，

本文提出在药柱中植入增强结构的新方法，以达到抑

制蠕变的效果。考虑到工艺实现问题，增强结构采用

可浇注可燃芯模材料，装药完成后无需脱模，在发动

机工作过程中随药柱一同燃烧消融。在材料选取过

程中，选择了烧蚀率大、与药柱粘接性能良好的材料，

同时烧蚀后残渣少，减少对发动机内弹道的影响。增

强结构的材料参数如表3所示。

2. 1. 1　设计区域

由第 1. 2 节静力分析可知，在固化降温和立式自

重载荷耦合作用下，固体发动机药柱在前翼和后翼附

近的蠕变量达到最大值，等效应力及等效弹性应变最

大值位于人工脱粘层端部。综合分析药柱的应力、应

变和变形情况，其前翼和后翼部位为蠕变控制的关键

部位。考虑增强结构在药柱浇注以及贮存期间的工

作要求，初步确定设计区域为发动机药柱内侧表面所

围成的几何区域，如图 3所示。设计区域的外表面与

药柱内壁紧密贴合，作为药柱浇注成形的模具。由于

设计区域中心部分的支撑作用较弱，在初始设计中直

接挖除，直径暂定为 200 mm。考虑对称性，在计算中

仅取1/4模型进行计算。

2. 1. 2　优化设计工况

根据增强结构在药柱浇注以及贮存期间的工作

要求，一共考虑了 3 种优化设计工况，分别是药柱浇

注、固化降温和蠕变发展。在药柱浇注工况下，推进

剂尚未凝固，增强结构主要承担流体压力。在固化降

温阶段，增强结构主要承担温度应力。在蠕变发展阶

段，增强结构除了承担温度应力以外，还需承担药柱

蠕变引起的应力增量。

2. 1. 3　优化目标及响应约束

设计目标是在多种载荷工况和约束条件下对发

动机药柱蠕变量进行有效控制，同时使增强结构自身

质量尽可能降低，以减小增强结构对发动机内弹道性

能的影响。考虑到增强结构自身的加工以及其燃烧

对发动机内弹道的影响，增强结构优化设计还需要考

虑最小尺寸和最大尺寸约束。因此，增强结构优化设

计是在考虑质量约束和制造约束条件下的柔度优化

问题。

由于易于实现、收敛稳定，变密度拓扑优化方法

是目前最成熟、应用最广泛的拓扑优化方法［19］。因

此，增强结构优化设计基于固体各向同性材料惩罚模

型（Solid Isotropic Material with Penalization, SIMP）变

表3　增强结构材料参数

Tab.  3　Material parameters of the reinforcement structure

材料参数
Material parameter

弹性模量Elastic modulus/MPa

泊松比Poisson ratio

热膨胀系数Expansion coefficient/℃-1

密度Density/（kg/cm3）

增强结构
Reinforcement structure

40

0.4

4×10-6

2 100

 （a）完整设计区域        （b） 1/4 设计区域

 （a） Full design region       （b） 1/4 design region

图3　增强结构设计区域

Fig.  3　Design region of the reinforcement structure
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密度法，利用Ansys WorkBench软件进行，惩罚系数取

为 3，优化目标设置为 min Compliance，即系统结构刚

度最大化，药柱内侧位移值为模型边界约束。

增强结构在发动机点火时可以完全自耗，但考虑

到其对内弹道的影响，以及材料价格问题，应在增强

结构刚度达到要求的情况下对药量进行严格控制，以

保证安全性和实用性，因此在拓扑优化时取质量约束

响应为15%。

2. 2　拓扑优化

2. 2. 1　药柱浇注设计工况

在药柱浇注设计工况，对增强结构外表面施加静

水压力，压力量值根据推进剂密度进行计算，底部的最

大压力值约为0. 406 MPa，顶部的压力值为0（图4）。

药柱浇注阶段的拓扑优化结果如图 5所示。增强

结构由初始设计区域的实体模型转变为空心薄壁结

构，前翼和中段部分仅需厚约 20 mm的薄壁结构进行

支撑即可，后翼部分除了外侧薄壁结构以外，尚需设置

若干横向肋板和纵向肋板，以保证该部分的结构刚度。

2. 2. 2　固化降温设计工况

在固化降温阶段，采用子模型技术进行模型转

换。将药柱固化降温对增强结构所产生的作用以边

界约束形式施加到增强结构子模型上（图 6），并对子

模型网格进行细化，以得到更精确的拓扑优化结果。

固化降温阶段的拓扑优化结果如图 7所示。增强

结构由初始设计区域的实体模型转变为空心薄壁结

构，前翼、后翼及部分中段区域需厚约20 mm的薄壁结

构进行支撑，部分中段区域除了外侧薄壁结构以外，需

设置若干横向肋板，以保证该部分的结构刚度。

2. 2. 3　蠕变发展设计工况

在蠕变发展阶段，采用与固化降温阶段相同的处

理方法进行子模型分析和拓扑优化（图 8）。经过迭代

计算，优化过程得到收敛，优化后的结构质量为初始

质量的15%。

蠕变发展阶段的拓扑优化结果如图 9 所示，拓扑

优化结果与固化降温阶段较为接近。增强结构由初

始设计区域的实体模型转变为空心薄壁结构，前翼、

后翼及部分中段区域需厚约 20 mm 的薄壁结构进行

支撑，部分中段区域除了外侧薄壁结构以外，尚需设

置若干横向肋板，以保证该部分的结构刚度。

图5　药柱浇注设计工况的拓扑优化结果

Fig.  5　Topology optimization results under propellant grain casting 

design condition

图4　药柱浇注工况的静水压力

Fig.  4　Static hydrostatic pressure under propellant grain casting 

condition

图6　固化降温设计工况的子模型边界约束

Fig.  6　Sub-model boundary constraints under solidification cooling 

design condition

图7　固化降温设计工况的拓扑优化结果

Fig.  7　Topology optimization results under solidification cooling 

design condition
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2. 3　优化结果分析及验证

2. 3. 1　增强结构构型

由优化结果可见，不同工况下的固体火箭发动机

受力情况不同，得到的增强结构构型也有一定的差

异。综合分析药柱浇注、固化降温和蠕变发展 3个阶

段的拓扑优化结果，增强结构的有效构型为空心薄壁

结构，并需要在后翼或中段部分设置若干纵肋和横

肋，以增强结构刚度。因此，选取以下 3种可能的结构

构型进行对比分析。其中，构型A为 20 mm空心薄壁

结构，中端部分设置若干 50 mm横肋；构型B为 20 mm

空心薄壁结构，后翼位置设置 20 mm若干纵肋；构型C

为 5 mm空心薄壁结构，后翼设置若干 20 mm纵肋，中

端部分设置若干 50 mm 横肋。3 种构型质量相当，均

符合拓扑优化的约束条件，且对药柱抗蠕变效应有一

定的效果，增强结构构型的三维模型如图10所示。

2. 3. 2　计算结果对比

将上述 3种构型的增强结构对固体火箭发动机药

柱抗蠕变作用进行对比分析。分别将优化后的 3种增

强结构导入到固体火箭发动机模型中，施加与第 2. 1

节相同的载荷与约束，进行静力学仿真分析，计算后

得到含增强结构的固体火箭发动机药柱的总变形、等

效应力、等效弹性应变云图。

含 3种增强结构的固体火箭发动模型在长期立贮

作用下的药柱总变形结果如图 11 所示。可见 3 种模

型的总变形趋势基本一致，最大总变形出现在前翼上

端部，分别为 19. 549、16. 001、13. 651 mm，与无增强结

构的药柱总变形相比均有一定程度的减小。其中，构

型C的下降程度最为明显。

图8　蠕变发展设计工况的子模型边界约束

Fig.  8　Sub-model boundary constraints under creep development 

design condition

图9　蠕变发展设计工况的拓扑优化结果

Fig.  9　Topology optimization results under creep development 

design condition

（a）构型A     （b）构型B    （c）构型C 

（a） Configuration A （b） Configuration B （c） Configuration C

图10　优化后的增强结构三维模型

Fig.  10　3D models of the reinforcement structure after optimization

（a）构型A

（a） Configuration A

（b）构型B

（b） Configuration B

（c）构型C

（c） Configuration C

图11　总变形云图

Fig.  11　Total deformation nephogram
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图 12 给出了 3 种模型的等效应力云图。可见不

同构型的增强结构不仅会使药柱等效应力在数值上

存在差异，且最大等效应力出现的位置也有很大的不

同。其中，构型 A 会导致药柱后翼底部产生应力集

中，无法达到释放药柱内部应力的作用，不符合设计

要求；含构型 B 和构型 C 的药柱最大等效应力为

0. 101 MPa 和 0. 094 3 MPa，较无增强结构药柱下降

约 23. 75%和 28. 77%，对发动机内部应力有一定的释

放作用。

含不同构型增强结构的药柱等效应变云图如

图 13所示。可见，与总变形情况相同，增加增强结构

后，药柱内部应变水平均有降低趋势，最大弹性应变

分别为 0. 274 61、0. 274 38、0. 214 31，构型C对于减小

药柱等效应变的效果明显优于构型A、构型B。

2. 3. 3　结果验证

综合对比分析 3种构型对药柱总变形、等效应力、

等效弹性应变的影响，发现构型 C增强结构对于长期

立贮固体火箭发动机药柱降低应力、应变，尤其是减

小蠕变变形的效果最为显著，因此选择构型 C作为增

强结构的优化设计最终方案，得到含增强结构的固体

火箭发动机模型（图14）。

有无增强结构的固体火箭发动机静力学计算结

果如表 4所示，与无增强结构相比，含增强结构的固体

火箭发动机药柱在长期立贮状态下总变形量大幅度

变 小 ，由 23. 299 mm 降 低 为 13. 651 mm，下 降 约

（a）构型A

（a） Configuration A

（b）构型B

（b） Configuration B

（c）构型C

（c） Configuration C

图12　等效应力云图

Fig.  12　Equivalent stress nephogram

（a）构型A

（a） Configuration A

（b）构型B

（b） Configuration B

（c）构型C

（c） Configuration C

图13　等效弹性应变云图

Fig.  13　Equivalent elastic strain nephogram

图14　含增强结构的固体火箭发动机模型

Fig.  14　Solid rocket motor model with the reinforcement structure
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41. 41%。可见增强结构可有效消除长期重力载荷作

用下发动机药柱内部产生的蠕变位移。同时，其等效

应力和等效弹性应变也有降低趋势。最大等效应力由

0. 132 41 MPa 降低为 0. 094 32 MPa，下降约 28. 77%；

最大等效弹性应变由 0. 299 52 降低为 0. 214 31，下降

约28. 45%。最大应力位置由脱粘层变为前翼位置，且

整体分布更加符合理想效果，增强结构对于药柱内部

应力有较好的释放作用。因此，增强结构对于降低固

体火箭发内部应力、应变，尤其是减小蠕变变形有较

好的效果。

3　结论

以长期立贮固体火箭发动机为研究对象，为解决

蠕变效应对其力学性能的影响，延长贮存寿命，进行

了创新设计，提出在其中加入增强结构的新方法，以

改善内部应力、应变环境。为达到最优效果，对增强

结构进行了拓扑优化，得到如下结论：

1）经过固化降温和长期立式贮存后，固体火箭发

动机药柱最大变形位于前翼，最大总变形量为

23. 299 mm。最大等效应力为 0. 132 41 MPa，位于上

脱粘层。最大等效弹性应变为 0. 299 52，位于人工脱

粘层前缘。蠕变效应对长期贮存固体火箭发动机的

力学性能有严重影响。

2）在静力学分析基础上，进行药柱抗蠕变增强结

构设计，对其进行了多工况下的变密度拓扑优化。综

合药柱浇注、固化降温和蠕变发展 3个阶段的优化结

果，设计了 3种质量相当，均符合拓扑优化约束条件，

且对药柱抗蠕变效应有一定效果的增强结构构型，并

分别对其进行仿真计算。

3）对比分析拓扑优化后增强结构的抗蠕变作用，

得到最终设计构型为空心薄壁结构，并在后翼和中段

部分设置若干横肋和纵肋，以增强结构刚度。对固体

火箭发动机进行几何重构，并进行静力学验证。与无

增强结构相比，含增强结构的固体火箭发动机在长期

立贮状态下总变形大幅度减小，药柱内部应力和应变

也有降低趋势，验证了优化方案的有效性。
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Optimization design of anti-creep reinforcement structure for solid rocket motor 

propellant grain

LIU Mengyang1  GAO Jingwei1  YAN Bo1  ZHANG Xiaofei2

(1. College of Aerospace Science and Engineering, National University of Defense Technology, Changsha 410073, China)

(2. College of Electrical and Information Engineering, Hunan University, Changsha 410082, China)

Abstract: To address the creep issue that arises during the long-term vertical storage of solid rocket motor (SRM), a 

method was proposed that involved embedding a specially shaped functional combustible core model (reinforcement structure)

into the propellant grain matrix without altering the basic structure of the grain. Initially, the distribution patterns of creep in 

the propellant grain under the coupled effect of solidification cooling and vertical self-weight were analyzed by using three-

dimensional numerical simulation methods. Subsequently, the reinforcement structure was designed by using the solid 

isotropic material with penalization (SIMP) method for topology optimization, determining the geometric configuration of the 

embedded reinforcement structure. Finally, the final optimized design results were determined through comparative analysis of 

the anti-creep effect of the topology-optimized reinforcement structure. The research results demonstrate that the deformation 

stress and strain of the solid rocket motor propellant grain with the reinforcement structure are significantly reduced compared 

to those without the reinforcement structure, effectively suppressing the creep of the grain.
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