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复合固体推进剂定应变‒温度循环加速 

试验方法研究 
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摘要：目的 建立复合固体定应变–温度循环加速试验方法。方法 采用 MSC.PATRAN 有限元分析软件，仿

真计算某型贴壁浇铸固体火箭发动机从零应力温度（68 ℃）固化降温至常温（20 ℃）的极值点 von Mises

应变最大值，利用自制应变加载装置对复合固体推进剂施加定应变。分析固体火箭发动机长期库房贮存的

温度变化规律，在兼顾模拟性和加速性的基础上，设计并开展复合固体推进剂在 4 组不同应力水平下的温

度循环加速试验。选用合适的性能退化模型和加速寿命模型，评估复合固体推进剂的可靠库房贮存寿命。

结果 某型固体火箭发动机从零应力温度固化降温至常温的极值点 von Mises 应变最大值为 9.4%，复合固体

推进剂 4 组温度循环加速试验的最高试验温度分别为 75、75、60、60 ℃，温差分别为 5、10、15 ℃，单个

循环时长均为 24 h。复合固体推进剂在 4 组温度循环加速试验条件下的老化性能参数均为最大抗拉强度保

留率，且在置信度为 0.9 时，其退化规律均符合指数型性能老化数学模型。结合失效临界值，计算出置信度

0.9 时的最低加速寿命分别为 59、100、203、342 d。基于修正 Coffin-Manson 模型，利用多元回归分析方法，

计算得到复合固体推进剂在长期库房贮存环境（最高温度 298 K，年平均温差 15 K）下，置信度 0.9 时的最

低贮存寿命为 20 a。结论 在兼顾模拟性和加速性的基础上，建立了复合固体推进剂定应变‒温度循环加速试

验方法，并利用指数型性能退化模型和修正 Coffin-Manson 加速寿命模型，快速获得复合固体推进剂的最低

库房贮存寿命，为下一步开展固体火箭发动机装药贮存寿命预估奠定基础。 
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ABSTRACT: This paper is to establish a accelerated test method of composite solid constant strain-temperature cycle. The fi-

nite element analysis software MSC.PATRAN was used to simulate and calculate the maximum von Mises strain at the extreme 

point where a certain type of case-bonded casting solid rocket motor solidifies and cools from zero stress temperature (68 ℃) to 

normal temperature (20 ℃). The self-made strain loading device was used to apply a certain strain to the composite solid pro-

pellant. The temperature change law of the long-term warehouse storage of the solid rocket motor was analyzed, and then the 

temperature cycle acceleration test of composite solid propellant under four groups of different stress levels were designed and 

carried out on the basis of taking into account simulation and acceleration. Appropriate performance degradation model and ac-

celerated life model were selected to evaluate the reliable warehouse storage life of composite solid propellant. The maximum 

von Mises strain at the extreme point where a certain type of case-bonded casting solid rocket motor solidifies and cools from 

zero stress temperature to normal temperature  was 9.4%. The highest test temperatures of the 4 groups of temperature cycle 

accelerated tests of composite solid propellants were 75, 75, 60, 60 ℃, and the temperature differences were 5, 10, 15 ℃, and 

the duration of a single cycle was 24 h. The aging performance parameters of composite solid propellant under four temperature 

cycle accelerated test conditions were the maximum tensile strength retention rate, and the degradation law of the maximum ten-

sile strength retention rate was conformed to the exponential performance aging mathematical model when the confidence level 

was 0.9. Combined with the critical value of failure, the minimum accelerated life with a confidence level of 0.9 is calculated to 

be 59, 100, 203, and 342 d, respectively. Based on the modified Coffin-Manson model and using the multiple regression analysis 

method, it was calculated that the minimum storage life of the composite solid propellant in the long-term warehouse storage 

environment (the maximum temperature was 298 K, and the annual average temperature difference was 15 K) with a confidence 

level of 0.9 was 20 years. On the basis of taking into account simulation and acceleration, a constant strain-temperature cycle 

accelerated test method for composite solid propellants was established, and the exponential performance degradation model and 

the modified Coffin-Manson accelerated life model were used to quickly obtain the minimum warehouse storage life of compos-

ite solid propellants and lay the foundation for the storage life estimation of solid rocket motors. 

KEY WORDS: composite solid propellant, constant strain, temperature cycle, accelerated test method, modified Cof-

fin-Manson model; reliable storage life 

固体火箭发动机在库房长期贮存时，由于弹衣包

装和壳体包覆，发动机装药一般不直接接触外界环境

介质，主要在环境温度的作用下发生损伤。如固体推

进剂的粘合剂、某些添加剂热降解[1-8]，粘合剂与氧

化剂相互作用[9-11]，固体推进剂内部疏松，甚至产生

裂纹，固体推进剂/衬层/绝热层/壳体等粘接界面发生

脱粘等[12-14]，引起固体火箭发动机贮存性能下降，甚

至失效。 

国内外针对固体火箭发动机贮存性能老化试验

方法开展了大量研究[15-17]，部分已形成相关标准。如

美国军用规范 MIL-R-23139B 规定固体火箭发动机在

其规定的极限高、低温下分别贮存 6 个月后，如果静

止试验的工作性能符合要求，则其最低贮存寿命为

5 a。意大利规定“阿斯派德”导弹固体火箭发动机

在 71 ℃条件下贮存 13 周，相当于在意大利的自然

环境下贮存 7~8 a。我国 GJB9722—2020[18]、QJ 

2338A—2002[19]等主要采用经验估计与少量贮存固

体火箭发动机定期点火试车相结合的概略估计方法，

这些方法均需开展发动机静止点火试验，费用较高。 

固体火箭发动机在长期贮存过程中，粘接界面发

生断裂失效时，通常都断裂在推进剂上，界面处很少

出现断裂现象，可近似认为发动机装药老化主要表现

为复合固体推进剂老化。QJ 2328A—2002[20]提出无

应变推进剂开展 4~5 个恒定温度加速老化试验方法，

并基于传统 Arrhenius 方程外推固体推进剂贮存寿

命。这种方法存在 2 方面缺陷：1）试验对象大多为

方坯药，但研究发现，方坯药与发动机装药贮存寿命

有差别[21]。因为固体推进剂内的氧化剂、铝粉等固体

颗粒与粘合剂之间总存在空隙，在应变作用下，这些

细观缺陷会扩展、聚集，最后发展成宏观裂纹。2）

加速老化温度为恒定温度，且认为活化能与温度无

关，并未考虑实际贮存温度的昼夜温差、日间温差、

季节温差引起推进剂反复膨胀与收缩而出现的裂纹、

脆变、汗析等损伤[22]，也忽略了温度对活化能的影响，

因此外推结果与实际贮存寿命有偏差。鉴于此，人们

开始研究温度循环加速试验方法[23-24]，但有的试验方

法在短时间内反复经历极大温差，可能会加大低温效

应和疲劳累积效应[25]，容易出现其他失效模式或失效

机理，有的需用至少 2 a 库房贮存试验结果进行相关

性分析，耗时较长。 

本文通过仿真计算固体火箭发动机固化降温过

程的应变量，结合库房贮存环境温度变化规律，建立

了定应变‒温度循环加速试验方法，并开展试验验证。

利用指数型老化数学模型和修正 Coffin-Manson 加速
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寿命模型，快速预估了复合固体推进剂 0.9 置信度下

的最低贮存寿命，为下一步开展固体火箭发动机装药

贮存寿命预估提供研究思路。 

1  试验 

1.1  样品 

三组元复合固体推进剂，主要成分为粘合剂端羟

基环氧乙烷四氢呋喃共聚醚，氧化剂高氯酸铵，能量

添加剂铝粉，即 PET/AP/Al。按 GJB 770B—2005 《火

药试验方法》B 型拉伸样尺寸要求，制成哑铃状试件，

尺寸为 120 mm×25 mm×10 mm，工程标距为 70 mm。 

1.2  定应变仿真计算与加载设计 

贴壁浇铸的固体火箭发动机在浇铸后的固化降

温期间，推进剂药柱的体积会发生收缩。由于推进剂

热膨胀系数比壳体材料高 1 个数量级左右，推进剂收

缩受到壳体约束，会产生热应力和热应变，因此必须

考虑固化降温对推进剂贮存性能下降的影响。推进剂

在温度载荷作用下为多轴应力状态，但多轴应力状态

给加速试验模拟带来了较大困难，且试验结果离散性

比较大，不宜采用应力加载方式来模拟推进剂在发动

机中的受力状态。 

推进剂药柱具有近似不可压特性，根据 von 

Mises 应变准则，最大 von Mises 应变可直接用最大

延伸率 εm。由于推进剂单轴拉伸应变与多轴应变下的

von Mises 应变相当接近，误差不超过 1%，因此可提

取极值点的 von Mises 应变（可反映药柱承受应力水

平高低），直接以单轴拉伸，将应变值与 von Mises

应变值相等即可，为加速试验模拟带来很大方便。本

文应用 MSC.PATRAN 有限元结构分析软件，建立固

体火箭发动机三维有限元模型，仿真计算其固化降温

至常温 20 ℃的最大应变场，为复合固体推进剂加速

老化试验的预应变加载提供支撑。 

推进剂属于高分子材料，具有粘弹性特性，并具

有拉压同性的特性。为了施加载荷方便，将预应变量

以拉应变的方式施加。本文设计了一套复合固体推进

剂应变量加载装置[22]（见图 1），将复合固体推进剂

哑铃型试样工程标距伸长至特定长度，对复合固体推

进剂施加预应变。 

1.3  温度循环加速试验设计 

首先，构建自然环境条件下的日温度‒时间曲线。

研究认为，日温度与时间之间表现为正弦曲线，可用

式（1）进行表达。 

   max min max min
1 1 6

sin π
2 2 12z

z
T T T T T

      
 

 (1) 

式中：Tz 表示各时刻自然环境温度值，K；Tmax

表示 1 年间自然环境温度最大值，K；Tmin 表示 1 年 

 
 

图 1  复合固体推进剂定应变加载 
Fig.1 Constant strain loading of composite solid propellant 

 

间自然环境温度最小值，K；z 表示某一自然时刻，

即产品贮存在自然环境中的时间点，h。 

其次，分析固体火箭发动机为期 1 a 的库房贮存

环境温度数据，计算 1 a 内日平均温度的最大变化量，

见式（2）。 

ΔT 自然=Tmax 库房‒Tmin 库房=15 K    (2) 

最后，按照库房贮存环境日温度‒时间曲线，在

提升温度应力水平的基础上，构建温度循环加速试验

曲线的温度‒时间曲线，见式（3）。 

 mid max min
1 6

sin π
2 12j

j
T T T T

     
 

  (3) 

式中：Tj 表示各时刻温度循环加速试验温度值，

K；Tmid 表示温度循环加速试验温度中位值，K；j 表

示温度循环加速试验时刻，h。 

温度循环加速试验参数设置包括最高温度 Tmax、

最低温度 Tmin、温度差 ΔT、单个循环时长 t 和循环次

数 N。一般而言，在实验室加速应力下，复合固体推

进剂失效机理应与实际贮存失效机理一致，因此加速

试验剖面的最高温度不应超过复合固体推进剂的最

高破坏温度。 

根据 QJ 2328—2205，PET 类复合固体推进剂常

用的加速试验温度不超过 353 K，与此同时，黑色金

属壳体在户外存放时，实测最高局部温度为 348 K，

由此选择复合固体推进剂温度循环加速试验 Tmax 不

超过 348 K。由于固体火箭发动机贮存 1 a 的最大日

均温度差为 15 K，日温度变化频率为 24 h，为了更

贴近实际贮存环境温度变化规律，将温度循环加速试

验的温度差 ΔT 设为不超过 15 K，单个循环时长 t 设

为 24 h。由此，设置了 4 组不同应力水平的温度循环

加速试验参数，见表 1。 
 

表 1  复合固体推进剂温度循环加速试验条件设置 
Tab.1 Setting of temperature cycle accelerated test conditions 

for composite solid propellant 

应力水平 Tmax/K Tmin/K ΔT/K t/h N/d

1 348 343 5 24 35 

2 348 338 10 24 63 

3 333 328 5 24 70 

4 333 318 15 24 84 
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将已施加预应变的复合固体推进剂拉伸试样在

标准环境（296 K、RH 值为 55%）中调节 3 h，放入

防静电铝塑袋，利用真空封装机进行密封后，分别放

入 4 个防爆型温度循环试验箱中，按照表 1 设置试验

条件，开展温度循环加速试验。某应力水平下的加速

试验曲线见图 2。 
 

 
 

图 2  某应力水平下温度循环加速试验曲线 
Fig.2 Temperature cycle accelerated test curve at a  

certain stress level 
 
在 9~10 个不同老化周期，从 4 个试验箱各取出 1

个加载工装，拆下 5 个平行拉伸样，在标准环境中调节

3 h。然后根据 GJB 770A—1997 方法 413.1《抗拉强度、

断裂强度、伸长率和断裂伸长率 单向拉伸法》，利用万

能材料试验机，以 50 mm/min 速率测试最大抗拉强度，

并采用格鲁布斯法，剔除异常数据后，以最大抗拉强度

平均值作为该加速试验时间的最大抗拉强度。 

2  结果与讨论 

2.1  定应变仿真计算结果 

模拟的固体火箭发动机药型为两段式结构，前段

为圆管型，后段为星形结构，几何构型具有循环对称

性，温度载荷也具有轴对称性，因此其响应也必然是

轴对称的。选取发动机药柱轴对称的 1/10，将其划分

为三维有限元模型，并对药柱由零应力温度（68 ℃）

固化降温至常温（20 ℃）的整个过程进行数值仿真，

结果见图 3。 
 

 
 

图 3  常温 20 ℃时复合固体推进剂药柱 

von Mises 应变场分布云图 
Fig.3 Cloud diagram of von Mises strain field distribution of 
composite solid propellant grains at room temperature 20 ℃ 

从图 3 可知，常温 20 ℃载荷导致推进剂药柱收

缩，推进剂药柱前段圆柱中部、圆管段与星角段相交

处中部、后段星角段前端均存在 von Mises 应变集中，

在发动机药柱前圆管段中部对应处的 von Mises 应变

为 9.2%，圆管段与星角段相交处中部的 von Mises 应

变为 9.3%，后段星角前端的 von Mises 应变为 9.4%。 

在易于施加载荷且仿真误差小的基础上，以极值

点 von Mises 应变量为特征参量，将后段星角前端部

位的 9.4%应变量作为最大的贮存应力等效加载量。

由于推进剂药柱的应力松弛和应变蠕变始终存在，本

文采用的固定应变量方式只模拟了应力松弛效应，未

模拟应变蠕变效应，可能存在一定误差。 

2.2  定应变加载结果 

根据仿真分析结果，复合固体推进剂固化降温过

程的最大应变量为 9.4%。复合固体推进剂哑铃型试

样工程标距为 70 mm，计算拉应变的伸长量为

6.58 mm。将 5 件复合固体推进剂哑铃型试样放入一

套定应变加载工装内，使试样一端固定在下横梁框架

中，另一端固定在上横梁框架中。通过内六角扳手调

节拉紧滑块上的 2 个加载螺杆，将拉伸试样的工程标

距由 70 mm 伸长至 76.58 mm，并由百分表的示数来

判断固体推进剂应变量加载大小是否达到设定的形

变值，控制精度可达 0.01 mm。再以数显游标卡尺复

测各试样标距，保证了加载的准确性。 

2.3  温度循环加速试验结果分析 

2.3.1  力学性能变化规律分析 

固体火箭发动机装药在长期贮存时，贮存性能变

化最为明显的就是固体推进剂的力学性能，因此人们

常常通过监测固体推进剂力学性能的好坏来预估发

动机装药贮存寿命。力学性能测试结果表明，在整个

试验过程中，最大伸长率基本上在初始值附近波动，

虽然最终也会低于初始值，但下降幅度仅为 10%~ 

17%，不作为特征性能参数。随着老化时间延长，4

组不同应力水平的最大抗拉强度呈现出单调下降的

趋势，可作为特征性能参数。由此，采用初值化法，

对 4 组不同应力水平的 PET 推进剂最大抗拉强度数

据进行无量纲化处理[24]，获得最大拉伸强度保留率变

化数据 σm(n)，见表 2。 

从表 2 可知，随着老化时间延长，4 组应力水平

的最大抗拉强度保留率在老化前期下降很快。在老化

7 d 时，下降 12%~31%。随后性能下降速率变慢，呈

现波动下降趋势，与复合固体推进剂实际长期贮存的

最大抗拉强度保留率变化规律一致，说明本文建立的

温度循环试验方法并未改变其老化机理。4 组应力水

平的最大抗拉强度保留率下降程度排序为：应力水平

1＞应力水平 2＞应力水平 3＞应力水平 4，说明最大

抗拉强度保留率与温度高度相关，也即试验温度越 
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表 2  复合固体推进剂 4 组应力水平的最大抗拉强度保留率数据 
Tab.2 Maximum tensile strength retention rate of composite solid propellant at different stress levels 

Stress level 1 Stress level 2 Stress level 3 Stress level 4 

Aging time/d σｍ(n) Aging time/d σｍ(n) Aging time/d σｍ(n) Aging time/d σｍ(n) 

0 1 0 1 0 1 0 1 

1 0.872 0 1 0.860 8 7 0.872 3 7 0.880 7 

2 0.816 3 2 0.693 5 14 0.841 2 21 0.807 7 

5 0.789 8 10 0.683 6 21 0.868 4 28 0.790 7 

7 0.698 4 14 0.648 4 28 0.779 6 42 0.816 6 

14 0.647 3 21 0.696 6 35 0.812 4 49 0.839 4 

21 0.661 7 28 0.65 42 0.782 6 56 0.838 3 

28 0.648 6 42 0.622 49 0.7 77 0.801 7 

35 0.639 5 49 0.621 3 56 0.707 5 84 0.820 4 

  63 0.610 9 63 0.803 3 — — 

  — — 70 0.817 — — 

 
高，最大抗拉强度保留率下降越快。 

2.3.2  性能老化数学模型分析 

根据 QJ 2328A—2005，选择指数模型作为复合

固体推进剂性能老化模型： 
Pt=P0e

‒Kt              (4) 
式中：Pt 为 t 时刻的老化特征参数值，即最大抗

拉强度保留率 σｍ(n)；P0 为常数；K 为速率常数，d‒1；

t 为老化时间，d。 

利用上述模型，对表 2 数据进行拟合，获得反

应速率常数 K 和相关系数 r。根据相关系数检验临

界值表，取自由度 f 为 n‒2，分别给出查表值，见

表 3。  

 
表 3  复合固体推进剂不同应力水平的性能老化数学模型拟合参数与可靠寿命 

Tab.3 Performance degradation model fitting parameters and reliable life of composite solid propellants at different stress levels 

应力水平 拟合曲线 K P0 r 计算 f=n‒2 r 表 加速寿命（置信度 0.9）/d

1 Pt= 0.845 6e‒0.010 2t 0.010 2 0.845 6 0.817 4 7 0.7977（置信度 0.99） 59 

2 Pt= 0.789 0e‒0.005 2t 0.005 2 0.789 0 0.718 4 8 0.6319（置信度 0.95） 100 

3 Pt= 0.902 0e‒0.003 0t 0.003 0 0.902 0 0.694 8 9 0.6021（置信度 0.95） 203 

4 Pt= 0.892 9e‒0.001 5t 0.001 5 0.892 9 0.591 0 7 0.5822（置信度 0.9） 342 

 
从表 3 可知，r 计算>r 表，说明置信度为 0.9 时，复

合固体推进剂在 4 组温度循环加速试验条件下的最

大抗拉强度保留率均符合指数型性能老化数学模型。 

2.3.3  加速寿命预估 

将 4 组应力水平的性能老化数学模型转变为一

元线性回归模型 y=ax+b，其中 y 为 lnP，a 为‒K，x

为 t，b 为 lnP0。按照文献方法[26]，采用最小二乘法，

对 4 组一元线性回归模型进行参数估计，其中 y 均值

ŷ 的方差估计值为
 22 2
2 2ˆ

1

/

p
y

i i
y

x x
s s

n x x n

 
  
   （ ）

， ŷ

在 1‒a 置 信 水 平 下 的 置 信 区 间 为

 ˆ ˆ

2 2

ˆ ˆp a y p a yy t s y t s ， ， 估 计 标 准 误 差 为

2
0 1

ˆ ˆ

2y

y b y b xy
s

n

 



   。 

由于复合固体推进剂最大抗拉强度保留率的失

效临界值为 0.362 5，根据 4 组应力水平的一元线性

回归模型，以 ˆ py 的下限值（即 ˆ

2

ˆ p a yy t s ）求 ˆpx ，获

得 4 种温度循环加速试验达到失效临界值的最低试

验时间。由此，求得在置信度 0.9 时，4 种温度循环

加速试验达到失效临界值的最低加速寿命时间分别

为 59、100、203、342 d。 

2.3.4  基于修正 Coffin-Manson 模型的贮存寿命评估 

加速寿命模型一般性的基本假设为：在各加速应

力水平下，产品的失效机理保持不变；存在有规律的

加速过程，产品性能退化量或寿命特征量与应力之间

存在一个确定的函数关系，即加速模型的存在性；在

各加速应力水平下，产品的退化过程服从同族随机过

程，即应力水平变化时，产品退化过程模型的类型不

变，改变的只是模型的参数。 

对于固体推进剂，上述一般性的基本假设可以进

一步明确。 

1）在温度循环应力下，固体推进剂寿命分布服

从威布尔分布，分布函数为： 
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( ) 1 exp
im

i
i

t
F t



       
   

      (5) 

式中：mi 为形状参数，mi>0；ηi 为尺度参数（特

征寿命），ηi>0。 

2）推进剂剩余寿命仅依赖于当时已累积失效部

分和当时应力水平，而与累积方式无关。 

3）在贮存环境应力水平和 4 组加速试验应力水平

下，固体推进剂失效机理不变，也即威布尔分布的

形状参数不变，即 m 贮存=m 应力水平 1=m 应力水平 2=m 应力水平 3= 

m 应力水平 4。 

Coffin-Manson 模型用来模拟温度循环应力导致

的产品疲劳失效，已被成功用于模拟焊点受到连续温

度冲击后的裂纹扩展过程。由于固体推进剂温度循环

试验条件为 4 组，不满足参数法的使用条件，因此采

用非参数方法，利用修正 Coffin-Manson 模型，对复

合固体推进剂库房贮存寿命进行计算： 
N=f‒αΔT‒βG(Tmax)           (6) 
式中：N 为临界循环次数，也即贮存寿命，d；f

为循环频率 f=1/t=1/24；ΔT 为温差，K；G(Tmax)为温 

度循环试验中最高温度 Tmax 时的阿伦尼斯方程，

G(Tmax)=AeE/KTmax；K 为波兹曼常数，K=8.6173×10‒5 

J/K；A 为常数；E 为温度循环试验最高温度的活化能，

kJ/mol；Tmax 为温度循环试验中最高温度，K。 

对于修正的 Coffin-Manson 模型，两边取对数，

并使之线性化，整理后得到： 

max

1
ln ln ln ln

E
N a f T A

K T
           (7) 

按下述步骤，计算某一置信度下固体推进剂的最

低库房贮存寿命： 

1）针对 4 组加速应力水平试验的置信度 0.9 下

的最低加速寿命时间（也即临界循环次数 N），对线

性化后的修正 Coffin-Manson 模型进行多元线性回归

分析，计算该模型的未知参数 A、E、ɑ、β。 

2 ） 将 库 房 贮 存 的 应 力 水 平 值 代 入 修 正

Coffin-Manson 模型，即可得到库房贮存试验中置信

度 0.9 的最低贮存寿命。 

由此将表 3 的 4 组温度循环加速试验数据代入修

正 Coffin-Manson 模型，见表 4。 

 
表 4  复合固体推进剂不同应力水平的修正 Coffin-Manson 模型参数 

Tab.4 Modified Coffin-Manson model parameters of composite solid propellants at different stress levels 

应力水平 N/d f ΔT/K Tmax/K K/(10‒5 J·K‒1) 计算值 

1 59 1/24 5 75 8.617 3 

2 100 1/24 10 75 8.617 3 

3 203 1/24 5 60 8.617 3 

4 342 1/24 15 60 8.617 3 

A=5.951 4×10‒18 

E=0.801 4 
ɑ=5.131 8 
β=‒0.686 8 

 

利用多元回归分析方法，计算置信度 0.9 的修正

Coffin-Manson 模型中的未知参数值，计算结果见表

4，即固体推进剂置信度 0.9 的修正 Coffin-Manson 模

型为： 
max0.801 4/18 5.131 8 0.686 85.951 4 10 e KTN f T  －   (8) 

当固体火箭发动机贮存期内最高温度为 298 K

（25 ℃），年均温差为 15 K 时，代入上述修正

Coffin-Manson 模型中，求得该贮存环境下置信度 0.9

时的复合固体推进剂最低库房贮存寿命为 20 a。 

3  结论 

1）在兼顾模拟性和加速性的基础上，建立了复

合固体推进剂定应变–温度循环加速试验方法，其特

征老化性能参数最大抗拉强度随时间的延长而下降，

与实际长期贮存试验的性能变化规律一致，并未改变

其贮存老化机理。 

2 ） 基 于 指 数 型 性 能 老 化 数 学 模 型 和 修 正

Coffin-Manson 加速寿命模型，利用多元回归分析方

法，在置信度为 0.9 时，快速评估固体推进剂的最高

贮存温度为 298 K（25 ℃），年平均最大温差为 15 K

时的最低库房贮存寿命为 20 a。 
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