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固体推进剂矩形粘接试件的多角度拉伸试验
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摘　要：为采用试件模拟固体火箭发动机燃烧室壳体／绝热层／衬层／推进剂粘接系统同时承受拉伸和剪切载荷的受载状态，设计
了符合航天行业标准 ＱＪ２０３８．１Ａ－２００４规定的矩形粘接试件的多角度拉伸夹具。实现了对试件的单纯拉伸、单纯剪切以及拉伸、
剪切结合的多种载荷状态。随着拉伸角度由 ０°增至 ９０°，界面失效时刻对应的载荷由 １１６６Ｎ降至 ４２０Ｎ，最大主应力由
０．９４５ＭＰａ降至０．４６１ＭＰａ，上界面最大主应力集中系数由１．１上升至２．７，下界面最大主应力集中系数则变化较小。试验中试件
起裂部位与界面最大应力位置的计算结果一致性较好，可为发动机粘接系统结构完整性分析提供参考。
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１　引　言

　　固体火箭发动机壳体／绝热层／衬层／推进剂各界
面良好的粘接是保证发动机装药结构完整性的关键，

由于发动机头部、中部和尾部粘接系统所承受的载荷

方向不同，发动机在贮存、运输、吊装、点火工作时，粘

接系统各部位所承受的载荷方向也会发生变化，导致

粘接系统承受拉伸、剪切以及混合应力状态，因此有必

要测试粘接系统在各种受载状态下的力学性能。目前

多采用单纯拉伸
［１－２］
、单纯剪切

［３－４］
以及剥离

［５－６］
的试

验方法测试粘接系统的力学性能，可经过耦合计算得

到界面在拉伸、剪切混合载荷下的强度，或者采用不区

分拉伸、剪切应力的强度准则来衡量界面粘接强度。

采用拉伸、剪切混合加载的试验方法，可以避免拉伸剪

切不同试件及其夹具的制作过程，同时可以直接获得

试件在混合载荷下的强度。国外曾经对固体火箭发动

机壳体／绝热层／衬层／推进剂矩形粘接试件进行了多
种角度的拉伸试验

［７－８］
，其夹具的拉伸角度采用无级

调节方式，如图１所示，但每次测试均要精确测量试件
拉伸角度，步骤繁琐。当试件受载变形后，夹具无法控

制试件的旋转自由度，形成对试件剪切、剥离的混合加

载状态，不能实现纯剪切。

　　采用有限元计算结果，获得试件界面的应力分布，
并结合试件的拉伸试验结果，计算界面失效部位的粘

接强度，是目前最常用的分析方法。文献［９］给出了
含人工脱粘层的矩形粘接试件应力分布的三维有限元

法计算结果，采用最大畸变能准则，给出了在单纯拉伸

状态下界面强度及其受绝热层模量变化的影响规律。

文献［１０－１１］根据矩形试件的多角度拉伸试验结果，
发现采用最大主应力作为界面的强度准则，其结果受

试件拉伸角度的影响较小，而采用最大拉应力、最大剪

应力以及最大畸变能准则获得的界面强度受拉伸角度

影响明显。

图１　适用于粘接试件的多角度拉伸夹具［７］

Ｆｉｇ．１　Ｃｌａｍｐｗｉｔｈｍｕｌｔｉａｎｇｌｅｔｅｎｓｉｌｅｆｏｒａｄｈｅｓｉｖｅｓｐｅｃｉｍｅｎ［７］

　　综合上述分析可知，有必要设计一种能够测试标
准试件在拉伸、剪切等各种混合载荷状态下力学性能

的新型夹具，使试件界面受载状态与发动机界面实际
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受载状态更为接近，并结合有限元计算得到试件界面

的应力分布，获取界面失效部位的临界应力，以提高试

验效率和试验结果的准确程度。

　　本研究采用多角度拉伸与有限元计算相结合的方
法，考察了矩形粘接试件在拉伸、剪切混合载荷条件下

的失效规律，分析了试件拉伸角度对界面失效临界应

力的影响。

２　试验部分

２．１　夹具设计

　　采用 ＱＪ２０３８．１Ａ－２００４［２］所规定的矩形粘接试
件进行试验，其尺寸如图２所示，试件采用端羟基聚丁
二烯（ＨＴＰＢ）推进剂、ＨＴＰＢ衬层以及丁腈橡胶绝热
层，为了模拟发动机人工脱粘结构，并缓解试件界面边

缘处的应力集中程度，在绝热层与钢板之间有 ２处宽
度为２０ｍｍ的人工脱粘层。

图２　矩形粘接试件尺寸 （单位：ｍｍ）

１—推进剂，２—衬层，３—绝热层，４—钢板，５—人工脱粘层

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｚｅｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒａｄｈｅｓｉｖｅｓｐｅｃｉｍｅｎ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

１—ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ，２—ｌｉｎｅｒ，３—ｉｎｓｕｌａｔｏｒ，４—ｓｔｅｅｌｐｌａｔｅ，５—ｆｌａｐ

　　若对矩形粘接试件施加拉伸、剪切载荷，目前通常
的方法是利用双轴力学拉伸机对试件同时施加纵向和

横向位移
［１２］
，如图 ３ａ所示。为了能够在单轴力学拉

伸机上对试件同时施加拉伸、剪切载荷，一种可行的方

法是将纵向和横向位移矢量依据平行四边形法则合并

为一个位移矢量，则拉伸机测得的载荷 Ｆ可分解为试
件界面的法向拉伸载荷Ｆｎ和切向剪切载荷Ｆτ，依此原
理设计了一种可以旋转的夹具，如图 ３ｂ所示，图中拉
伸机的拉伸方向与试件界面法线的夹角 θ为拉伸角
度，本夹具设计了 ５个拉伸角度，分别为 ０°、２２．５°、
４５°、６７．５°和９０°，每个拉伸角度所对应的拉伸载荷与
剪切载荷大小可根据式（１）（２）计算。

Ｆｎ＝Ｆ·ｃｏｓθ （１）
Ｆτ＝Ｆ·ｓｉｎθ （２）

ａ．ｄｕａｌａｃｔｕａｔｏｒ　　　　　ｂ．ａｓｓｅｍｂｌｙｓｋｅｔｃｈｏｆ

　　　　ｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍ ［１２］　ｍｕｌｔｉａｎｇｌｅｃｌａｍｐｓ（θ＝２２．５°）

图３　实现混合载荷的两种方式

Ｆｉｇ．３　Ｔｗｏｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｍｉｘｅｄｌｏａｄ

　　若保证拉伸过程中试件所受的拉伸载荷与剪切载
荷的合力始终为拉伸机的拉伸载荷，需限制夹具的旋

转自由度，为此夹具设计时采用了如下结构及部件。

　　夹具分为两部分：一部分是与试件相连接的夹具
盘，其厚度为 ３０ｍｍ，包含与试件金属部分相连接且
凹凸配合的凹槽，以及边缘用于安装销钉的 ６个圆形
通孔，其尺寸如图 ４所示；另一部分是连接三思公司
ＣＭＴ６２０３电子万能试验机夹头和夹具盘的适配接头
部分，其尺寸如图５所示，螺孔紧固圆板旋紧后可以使
螺纹延伸杆与矩形连接片完全固定，矩形连接片下方

的２个通孔与夹具盘边缘任意相邻的 ２个通孔重合，
经销钉连接后二者可完全固定。

图４　夹具盘的尺寸（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｚｅｏｆｃｌａｍｐｐｌａｔｅ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）
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图５　夹具适配接头尺寸

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｚｅｏｆｃｌａｍｐａｄａｐｔｅｒ

　　与图１所示夹具相比，本研究设计的夹具有如下优
点：由于夹具与拉伸机之间完全固定，可以对试件进行纯

剪切试验，而非近似剪切试验；在夹具加工精密并与拉伸

机准确固定的条件下，经测量拉伸角度误差控制在０．５°
之内，在对试验结果准确程度没有特别严格的要求时，每

次试验无需测量实际的拉伸角度，从而提高试验效率。

２．２　试验过程
　　首先，将试件嵌入上、下夹具盘中，并将４个矩形通
孔内的螺栓拧紧以固定试件。选择所需的拉伸角度 θ，
然后，将４个矩形连接片通过螺栓固定在上、下夹具盘
的两侧，矩形连接片下部两个通孔与半圆形金属夹具盘

边缘相邻两个通孔重合，矩形连接片通过螺栓与半圆形

金属夹具盘连接；矩形连接片中部通孔与螺纹延伸杆

上的通孔重合，采用销钉连接；紧固圆板的螺孔与延伸

杆上的螺纹相配合，紧固圆板穿过延伸杆，并顶住与延

伸杆相连的２个矩形连接片，实现螺纹延伸杆与２个矩
形连接片的固定。最后，将装配好的夹具下延伸杆插

入拉伸机下方静止夹头中，并用销钉固定，将拉伸机上

方夹头降下，并将夹具上延伸杆采用销钉固定。

　　为记录试件从拉伸变形至断裂的整个过程，将数码
照相机固定于三脚架上，根据试件倾斜角度调节相机倾

斜角，并在相机视野中预留出试件变形后的空间，当试件

开始被拉伸时，照相机以３０ｓ的时间间隔开始连续拍摄，
为尽可能捕捉到试件界面起裂时刻的形貌，采用了较低

的拉伸速率（１ｍｍ·ｍｉｎ－１），低于标准［２］
规定的拉伸速

率（２０ｍｍ·ｍｉｎ－１），对试件进行了不同拉伸角度的力学
性能测试，试件拉伸角度与对应载荷如表１所示。

３　结果与讨论

３．１　载荷位移曲线分析
　　试件拉伸过程中，夹具载荷 Ｆ及其变化速率 ｄＦ／ｄＬ
随夹具位移 Ｌ的变化曲线如图６所示。当拉伸角度从

０°开始以２２．５°为间隔逐渐增加时，载荷位移曲线上升
速率峰值呈逐渐下降的趋势，由０°的１６０Ｎ·ｍｍ－１降
至２２．５°的１００Ｎ·ｍｍ－１和 ４５°的 ６０Ｎ·ｍｍ－１，随后
降速放缓，分别降至 ６７．５°的 ４０Ｎ·ｍｍ－１和 ９０°的
３０Ｎ·ｍｍ－１。

表１　试件拉伸角度与对应载荷

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｎｓｉｌｅａｎｇｌｅａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｌｏａｄｉｎｇ

ｌｏａｄｔｙｐｅ
θ／（°）

０ ２２．５ ４５ ６７．５ ９０
Ｆｎ Ｆ ０．９２４Ｆ ０．７０７Ｆ ０．３８３Ｆ ０
Ｆτ ０ ０．３８３Ｆ ０．７０７Ｆ ０．９２４Ｆ Ｆ

　Ｎｏｔｅ：Ｆｉｓｃｌａｍｐｌｏａｄ

图６　不同拉伸角度情况下载荷及其变化速率随夹具拉伸位

移的变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｌａｍｐｌｏａｄ（Ｆ）ａｎｄｉｔｓｃｈａｎｇｉｎｇｒａｔｅ（ｄＦ／ｄＬ）

ｖｓ．ｃｌａｍｐｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ（Ｌ）ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｎｓｉｌｅａｎｇｌｅ

　　试件起裂载荷及其对应的夹具位移随拉伸角度的
变化曲线如图７所示。试件起裂载荷随着拉伸角度的
增加而逐渐下降，说明拉伸角度越大，试件粘接界面越

容易失效；试件起裂时夹具的位移随着拉伸角度的增

加呈现先上升后下降的过程。若要分析试件失效时的

图７　试件起裂载荷及其对应的夹具位移随拉伸角度的变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｌｏａｄａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｃｌａｍｐｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｖｓ．ｔｅｎｓｉｌｅａｎｇｌｅ
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临界载荷及夹具位移出现上述变化规律的原因，应当

进一步分析试件的应力分布情况。

　　图８给出了试件在拉伸过程中界面局部起始断裂
临界时刻的外观形貌，以及与其相对应的有限元数值

模拟计算的外观形貌和最大主应力分布。文献［１０］
认为，对于推进剂这种颗粒填充复合材料，在受到剪切

应力时，填充的颗粒分布会重新组织，从而将剪切应力

转变为沿着最大主应力方向的拉伸应力。因此推进

剂、衬层、绝热层粘接系统在受到不同方向的载荷后，

界面附近推进剂的局部变形会使之趋向于沿最大主应

力方向拉伸的状态变化。而 Ｍｉｓｅｓ应力即便在界面出

ａ．θ＝０°

ｂ．θ＝２２．５°

ｃ．θ＝４５°

ｄ．θ＝６７．５°

ｅ．θ＝９０°

图８　不同拉伸角度条件下试件起裂时刻的变形形貌（左）与

最大主应力的分布（右）

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｆｒｏｍ ｔｅｓｔ（ｌｅｆｔ）ａｎｄｍａｘｉ

ｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｒｏｍｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ（ｒｉｇｈｔ）ｗｈｅｎ

ｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｉｔｉａｔｉｎｇｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｎｓｉｌｅａｎｇｌｅｓ

现受压的状态时，其数值仍与受拉状态相等，这显然与

实际相背，因此采用了最大主应力进行分析。

　　试件在各种拉伸角度下多为推进剂／衬层界面起
裂，因此在有限元计算结果中提取了该界面的应力，仅

有在拉伸角为６７．５°时出现了衬层／绝热层界面起裂，
这可能由于试件制作工艺和材料性能的随机性所导

致。为方便分析，将试件人工脱粘层裂口尖端附近的

推进剂、衬层、绝热层界面记为 Ｆｌａｐ位置，该处起裂称
为 Ｆｌａｐ型断裂；将试件右上角无脱粘一侧边缘的推
进剂、衬层、绝热层界面记为 Ｅｄｇｅ位置，该处起裂称为
Ｅｄｇｅ型断裂，如图８所示。
　　由图８中的最大主应力云图可知，随着拉伸角 θ
的增加，试件起裂时刻 Ｆｌａｐ位置的最大主应力逐渐下
降，Ｅｄｇｅ位置的最大主应力呈逐渐上升的趋势。拉伸
角 θ为０°、２２．５°、４５°时，试件起裂时刻 Ｆｌａｐ位置最大
主应力明显高于其它区域，试件为 Ｆｌａｐ型断裂；拉伸
角 θ为６７．５°时，试件起裂时刻 Ｆｌａｐ位置与 Ｅｄｇｅ位置
最大主应力相近，Ｆｌａｐ位置与 Ｅｄｇｅ位置几乎同时裂；
拉伸角 θ为９０°时，试件起裂时刻 Ｅｄｇｅ位置最大主应
力则明显高于其它区域，为 Ｅｄｇｅ型断裂。
３．２　界面失效准则分析
　　通过有限元计算，获得了不同拉伸角度下，试件起
裂时刻上侧和下侧推进剂、衬层界面最大主应力

（σｍｐ）θ的分布，最大主应力集中系数（ＳＲｍｐ）θ的分布

由 （σｍｐ）θ的分布除以最大主应力平均值（σ
－
ｍｐ）θ获

得，其结果如图９、１０所示。
　　在试件局部起裂时刻，上界面 Ｅｄｇｅ位置的应力集
中系数（ＳＲｍｐ）θ由 θ＝０°时的１．１迅速上升至 θ＝９０°

图９　试件起裂时上侧推进剂／衬层界面（ＳＲｍｐ）θ的分布

Ｆｉｇ．９　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅｓｓｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒ（ＳＲｍｐ）θ
ａｌｏｎｇｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ／ｌｉｎｅｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｅｎｄｔａｂｗｈｅｎ

ｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｉｔｉａｔｉｎｇｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｎｓｉｌｅａｎｇｌｅｓ

９８７
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图１０　试件起裂时下侧推进剂／衬层界面（ＳＲｍｐ）θ的分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ（ＳＲｍｐ）θａｌｏｎｇｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ／ｌｉｎｅｒｉｎｔｅｒ

ｆａｃｅｏｆｔｈｅｌｏｗｅｒｅｎｄｔａｂｗｈｅｎｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｉｔｉａｔｉｎｇ

时的２．７；下界面 Ｆｌａｐ位置的应力集中系数（ＳＲｍｐ）θ
由 θ＝０°时的 ２．０２７缓慢增至 θ＝６７．５°时的 ２．１５５，
然后迅速下降至 θ＝９０°时的１．９３５。
　　界面失效部位起裂时最大主应力可根据式（３）计算。

（σｃｒ）θ＝
（Ｆｃｒ）θ
Ｓ
（ＳＲｍｐ）θ （３）

式中，（σｃｒ）θ为界面失效部位起裂时最大主应力，
ＭＰａ；（Ｆｃｒ）θ为试件界面起始失效时拉伸机载荷，Ｎ；

θ为试件起裂部位的截面积，ｍｍ２；（ＳＲｍｐ）θ为失效位
置的最大主应力应力集中系数。

　　试件裂纹萌生时刻力学性能的测量与计算值如表
２所示，起裂位置与计算得到的起裂应力一致性较好，
尤其是试件拉伸角度为６７．５°时，Ｆｌａｐ位置与 Ｅｄｇｅ位
置的应力分别为０．５３０，０．５４１ＭＰａ，相差仅２％左右，
而试验观察到的结果恰好为 Ｆｌａｐ位置与 Ｅｄｇｅ位置几
乎同时断裂，从侧面证明该种计算分析方法的合理性。

　　（σｃｒ）θ随拉伸角度的变化曲线如图 １１中曲线 １
所示，随着 θ由 ０°增至 ９０°，（σｃｒ）θ则由 ０．９４５ＭＰａ
逐渐降至０．４６１ＭＰａ。而文献［１０］采用了与本文结
构相同的试件，得到的（σｃｒ）θ随θ变化幅度较小，如图１１
曲线２所示，造成这种显著差别主要有两方面的原因：

表２　试件裂纹萌生时刻力学性能的测量与计算值

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｅａｓｕｒｅｄａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｗｈｅｎｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｉｔｉａｔｉｎｇ

θ
／（°） ｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎ ｃｌａｍｐｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

／ｍｍ
ｌｏａｄ
／Ｎ

（ＳＲｍｐ）θ
Ｅｄｇｅ Ｆｌａｐ

ｃｒｉｔｉｃａｌｓｔｒｅｓｓ／ＭＰａ
Ｅｄｇｅ Ｆｌａｐ

０ Ｆｌａｐ ８ １１６６ １．１４０ ２．０２７ ０．５３２ ０．９４５
２２．５ Ｆｌａｐ １０．５ ９３２ １．４７６ ２．０９２ ０．５５０ ０．７８０
４５ Ｆｌａｐ １４ ７１７ １．８５７ ２．１５５ ０．５３３ ０．６１８
６７．５ Ｆｌａｐ＆Ｅｄｇｅ １８ ６２０ ２．１８３ ２．１３９ ０．５４１ ０．５３０
９０ Ｅｄｇｅ １４ ４２０ ２．７４３ １．９３５ ０．４６１ ０．３２５

　Ｎｏｔｅ：（ＳＲｍｐ）θｒｅｐｒｅｓｅｎｔｓｓｔｒｅｓｓｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒ．

图１１　推进剂／衬层界面失效的临界最大主应力随拉伸角度 θ
的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｒｉｔｉｃａｌｍａｘｉｍｕｍｐｒｉｎｃｉｐａｌｓｔｒｅｓｓｖｓ．ｔｅｎｓｉｌｅ
ａｎｇｌｅｗｈｅｎｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｉｔｉａｔｉｎｇａｔｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ／ｌｉｎｅｒｉｎｔｅｒｆａｃｅ

一是推进剂、衬层、绝热层配方和粘接工艺的不同；二

是采用的夹具构造上的差异，文献［１０］的夹具与图 １

中夹具类似，在拉伸过程中无法控制夹具旋转自由度，

形成了拉伸、剪切、剥离耦合加载形式，缓解了剪切载

荷对界面造成的损伤程度。若要证明上述猜测是否正

确，从细观的角度分析界面在不同载荷条件下的失效

机理，是一种可行的途径。

４　结　论

　　（１）设计的多角度拉伸夹具可以运用到矩形粘接

试件的力学性能测试中，试件在拉伸角度为 ０°，
２２．５°，４５°时为 Ｆｌａｐ位置断裂，９０°时为 Ｅｄｇｅ位置断
裂，６７．５°时为 Ｆｌａｐ和 Ｅｄｇｅ位置同时断裂。根据试件
界面附近最大主应力集中系数的分布可以准确预测试

件在不同拉伸角度下的断裂位置。

　　（２）对于本研究所采用的矩形粘接试件，随着拉
伸角度由０°增至９０°，界面起裂时的最大主应力呈逐

０９７

ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｅｔｉｃＭａｔｅｒｉａｌｓ，Ｖｏｌ．２２，Ｎｏ．６，２０１４（７８６－７９１） 含能材料 ｗｗｗ．ｅｎｅｒｇｅｔｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓ．ｏｒｇ．ｃｎ
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渐下降的趋势，由 ０．９４５ＭＰａ逐渐降至 ０．４６１ＭＰａ。
这种力学性能随载荷角度变化的规律可以应用到发动

机粘接系统的结构完整性分析中，以提高分析的精度。

可以通过增加夹具盘的开孔数量，以提供更多的拉伸

角度选择，提高结果的准确性。
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