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氢氧推力室再生冷却内壁故障分析
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摘 要：对某氢氧火箭发动机在热试车后推力室再生冷却通道内壁产生裂纹的故障建立

了理论分析模型，并进行了温度场与应力场的耦合计算分析。分析认为，推力室内壁在连续

的发动机热试车中出现故障的机理为较大的热载荷和机械载荷的组合促使推力室内壁的组合

应力超过当地的屈服极限，产生较大的塑性变形所致。采用改善冷却通道的结构形式、燃烧

室内壁采用适当厚度的隔热镀层、降低推力室内壁应力比R等措施可以提高再生冷却推力室

的热循环寿命。
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of a hydrogen—oxygen thmst chamber
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^五d虹act： 觚er the hot fire test of a hydrogen—oxygen IDcket engine，the dog house efbct and

typical failure happened on the combustion chaHlber inner wall．The analyzing model for the failure-

was built and numerical work of couplings between the彻a1 and mechanical fields was done．The

result showed that the failure was basically because the large thennal and mechanical loading led to

huge local yield stress of the combustion chamber wall and the la唱e plastic deformation on the com-

bustion chamber w甜1．By optimizing regeneratively cooled stlllcture，adop“ng appI．opriate thickness

of the the珊al insulation plate layer，reducing the stress ratio of interior wall etc，the hot cycle lifb of

regeneratively c001ed combustion chamber．
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1 引言

SSME和Vulcain等高压火箭发动机在多次热

试验后，在燃烧室内壁喉部上游收敛段均出现了

不同程度的裂纹【1q。某氢氧火箭发动机推力室

内壁在经过4次试车后出现了梳状裂纹(裂纹位

置对应于冷却槽中心)，并在后续热试车中裂纹略

有扩展，通道内壁向燃烧室内鼓起。

本文通过对推力室再生冷却通道进行温度场

与应力场的耦合计算分析，研究了推力室在连续

的发动机热试车中出现故障的机理，并提出了提

高再生冷却推力室热循环寿命的方法。

2数学物理模型

研究的某氢氧推力室结构如图1所示。该推

力室采用矩形冷却通道结构形式，燃气温度高达

3500K，最大热流密度高达70MW／m2。

图l 推力室再生冷却通道结构及边界条件示意图

Fig．1 Schematic of a regeneratively cooled

combustion chamber

2．1温度场模型

温度场分析利用考虑了肋条效应的一维传热

计算给出燃气侧和冷却剂侧的对流换热系数，一

维传热计算中推力室燃气边换热和冷却剂边换热

分别采用巴兹公式和Hess—Kunz公式【4】，认为混

合比沿燃烧室轴向始终不变。然后再在推力室内

壁发生故障的轴向位置处进行有限元温度场分

析，得出沿故障截面沿径向的温度场分布。

对于无内热源的稳态热分析，热流密度的梯

度为0。

扰口g专di秽A V 7’U)=O 戈∈Q (1)

设q为热流；n为固体壁面的外法线矢量。

气侧边界条件
斗—'

g。n=gh=矗￡h。。伊1ho。一矽 V石∈rh

冷却剂侧边界条件
—÷寸

g。n=qh=危￡。。。l门乙疋。。lj V戈∈I乙

外表面与对称边界面为绝热边界条件：
—÷o

g‘n=0 V戈∈r8vm，r。

由一维传热计算得出推力室故障处内壁的燃

气总温为3500K，冷却剂边的对流换热系数约为

100000W／m2K；燃气侧对流换热系数约为

17000 W／m2K。

2．2应力场模型

采用ANSYS软件对推力室内壁裂纹处稳态

结构进行了考虑材料非线性的有限元分析。

推力室内壁的总应变由弹性应变、塑性应

变、热应变三部分组成。结构分析的基本方

程‘1婀如下：

V盯=0． V戈∈Q

_÷+ _

叮2C：占。f2C：p一勺一占m)
-÷ ÷ ÷ ÷

辟入I2@I 2—啤I 4

A=丽‰，舻新人_再两—耳矿’ 舻丁耐

(2)

(3)

(4)

(5)

8施2仪(2L20)J2 (6)

式中，E为弹性模量；v为泊松比；0f为热膨胀

系数；，：和，。分别为2阶和4阶单元张量；C为

柔度矩阵。

塑性应变由冯米塞斯屈服函数以盯)得出。

嘞=A兽 (7)

厂∽矗)=㈦一、／手‰谢@) (8)
，1

以2盯：如甜 (9)

％埘(五)=(1+孚)％制，。(后) (10)

式中，A为放大因子；七为塑性功；s为偏应力张

量；‰蹦(后)为塑性功的屈服应力函数；￡。。为当量
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塑性应变率；1为材料粘性参数，盯yi。u。(尼)为静

态屈服应力。

模型对称面处边界条件为n。M_0 V石∈r。。，

其中M为点戈处的位移向量。

再生冷却通道燃气侧的压力边界条件

n·盯·n_phot V戈∈rh

再生冷却通道冷却剂侧的压力边界条件

n·盯·n_p。甜 V戈∈rc

表l 各工作状态的时间段及推力室故障截面

冷却剂侧和燃气侧压力

Tab．1 The pressure of coolant and gas on the failure

section of comhus“on chamber in diffbrent states

工作状态 冷却剂侧压力／MPa 燃气侧压力／MPa

预冷阶段 1 0．1

热工作阶段 13 9

关机阶段 1 0．1

3计算结果与分析

针对主流燃气的混合比为6．5进行了计算，

给出了内壁产生裂纹处再生冷却通道在热试车各

个阶段的温度场分布(见图2)及热工作状态的

应力场(见图3)。

图2混合比为6．5时推力室壁在各个

工作阶段的温度分布

Fig．2 In mixture ratio=6．5 tangential stress dist曲ution on

the wall of combustion chamber in working state

图3混合比为6．5时推力室壁热工作状态

切向应力场分布

Fig．3 In mixture ratio=6．5 temperature distribution on the

wall of combusti彻chamber in di矗毫I_；en￡states

如图4所示经一次热试车后的冷却通道位移

场分布，对应冷却槽中心位置的内壁向推力室中

心鼓起，这与热试后推力室内壁外观检查到的现

象一致。

图4一次热试后再生冷却推力室内壁径向位移场分布

Fig．4 Radial displacement on regeneIative cooled

inner wall of combustion chamber after a hot mn

在预冷阶段，由于铜内壁的导热率和热膨胀

系数都高于外壁，因而铜内壁相对于外壁产生收

缩效应，这时会使得燃气壁端面产生较大的切向

拉应力作用，在热试车过程中，外壁由于受低温

冷却剂温度降低导致外壁收缩，而燃气端铜内壁

相对于初始参考状态温度急剧升高，由于这两种

效应的共同作用，使得燃气端壁面产生已超过铜

内壁极限强度的塑性切向压应力。在热试阶段结

束后的关机段过程中燃气端壁面因温度降低而导

致收缩，因而使得燃气端铜内壁产生较大的塑性

切向拉应力。再生冷却通道拐角处由于几何突变

而导致应力尖端集中，因而局部产生了相对其它

部位较大的应力和应变。但由于铜内壁有一定韧

性，在尖端的邻域内产生塑性区，使应力重新分

配，不向其它区域扩展。

图5为再生冷却推力室内壁在试车各阶段的

应变场分布情况，图6给出了A点和B点经过一

次热试车的应力应变曲线，其中应变以拉伸为
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，甲6 A点和B点经过一次热试的应力应变曲线
Fig石妣ss-s俩nclln，eonAandBd喊g ah：二

C球l瓜习蕊
式中，K为临界状态的应力强度因子；c和儿均

望堂蝥；．△K为应力强度因子幅值；它是由交变
竺之苎奎值盯一和最小值仃耐。所计算的应力强主
曼三孑芋；应力比尺=叮矗fl／口。；裂纹长≤菇三
循环数为Ⅳ。

⋯’

一，。宝于在交变载荷的作用下，随着推力室热循
环次数Ⅳ的增加，裂纹长度逐步扩展，当X二=
誊竺：其扩展速率d口／dⅣ不仅与材料和初始裂纹
善苎妻考，而且还是应力比R的函数。具砉二磊
篓竺裂竺的构件，虽然有时在静载荷下不会引三
竺錾，。但在热试车时交变载荷的作用下，由；主
警景亨乎临界扩展的特性，经过若于次循环苫j
构件也会突然发生破坏。

～⋯’

4
防止燃烧室内壁发生故障的措施

经分析认为可以从以下几个方面来提高推力

蝻～一一一一一一一一～一一～～一～～一一一一～一一～一一～～～～一

腿觇腿鼬触服被龃蚶酶黜皴葺，，一K瓣旧，标黼别喊壁验渤桃湘谩的据拧劐捌泅加训拨物咖豫珊‰劝钮F应匏力均秘奶砰竞和

：交巳摹
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室循环寿命：

(1)改善冷却通道的结构形式。改善再生冷

却通道的深宽比，提高冷却剂流速，可以增强换

热能力，降低内壁温度，使再生冷却推力室内壁

具有降低内壁热应力及增加材料强度的潜在能

力。

(2)燃烧室内壁采用适当厚度的隔热镀层。

内壁隔热镀层采用韧性较好、热膨胀系数与推力

室内壁相接近的材料，可以降低热流，减少温度

差，降低热应力。

(3)降低推力室内壁应力比R。在满足整体

承载强度的条件下可以采用减少外壁厚度、选用

低刚性的外壁、增加电镀铜层厚度、采用弹性内

衬等方法，这样不仅可以降低内壁的热应力，还

可以降低应力比来减小裂纹扩展率，提高材料的

疲劳寿命，进而提高推力室的循环寿命。

5结论

本文对氢氧推力室再生冷却通道在热试车的

各个阶段进行了温度场与应力场的耦合计算分

析，分析认为推力室内壁在连续的发动机热试车

中出现故障的机理是因为推力室在比较恶劣热环

境下工作，较大的热载荷和机械载荷的组合促使

推力室内壁所受热应力远远超过当地的屈服极

限，产生较大的塑性变形，最终导致燃烧室内壁

产生裂纹。可以通过改善冷却通道的结构形式、

燃烧室内壁采用适当厚度的隔热镀层、降低推力

室内壁应力比R等措施来提高推力室循环寿命。
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