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铣槽结构液体火箭发动机推力室壳体热应力分析
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摘 要：介绍了液体火箭发动机推力室铣槽结构热应力的数值分析方法，通过建立液体

火箭发动机推力室的流场燃烧和导热理论模型，运用有限体积法考虑液膜冷却计算出发动机

工作时的燃气、燃烧室壳体和冷却工质的温度场，将得出的结果作为壳体热应力计算模型的

边界条件进行热应力场有限元分析。内、外壁温度的计算数据与实验结果基本相符。
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Thermal stI．ess analyses of liquid pI℃pellant

thmster chamber wall with milled slots

Dong Fei，He Guoqiang

(Northwestem Polytechnical University，Xi，an 710072，China)

A b基吨mct：The method of the彻al stress analyses of the combustion chamber with milled slots of

a liquid propellant engine is introdueed．Through the estabilishing of merotic H10del
of combustion

and heat t啪sfer of liquid rocket engine nuid field，temperature fields of the hot gas，chamber waU
and coolant were calculated considering矧lm cooling．The results of calculated temperatures of the

inner and out wall of the chamber meet weU with the fo瑚er experiments data．
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1引言

液体火箭发动机利用各种形式的雾化喷嘴使

得氧化剂与燃料混合良好，燃烧充分。发动机燃

烧室内的燃气温度非常高。为使推力室壳体具有

可靠的结构强度和刚性，通常壳体采用双壁结

构。等壁厚外壁与带铣槽的内壁通过钎焊相连。
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以往进行推力室壳体结构设计和相关参数选取时

主要凭经验估计热应力。因此建立铣槽推力室流

场和其壳体热应力场的数值计算模型很有意义。

2推力室流场有限体积法分析

2．1计算模型和边界条件

推力室内壁结构如图1所示。冷却液从壳体

之间的铣槽通道流过，对发动机内壁进行冷却。

液体火箭发动机推力室大多是利用燃料组元来进

行冷却，冷却液沿流道进入喷管的集液环，由此

进入内外壁之间的铣槽空间，然后进入推力室头

部，最终作为燃料组元通过喷嘴进入燃烧室。与

此同时。向燃烧室内壁喷射一层燃料液膜进一步

对其表面进行冷却。铣槽通道冷却和液膜冷却对

与燃气接触的壁面温度影响很大。

图1推力室铣槽内壁

Fig．1 Stmcture of the inner waU谪th milled slots

推力室工作状态是燃烧、固体导热、液固传

热、液体喷射、雾化、蒸发、液膜冷却、以及铣

槽腔纯液体流动的耦合过程。计算过程非常复

杂，目前的计算能力不可能进行精细的计算。本

文的目的是对推力室壳体进行热应力分析．因

此，利用如下简化的模型计算推力室的流场：喷

射环带共分六层，中心区五层环带为油气混合物

进口，并假定燃气人口处燃料与氧气已充分混

合；最外层环带为液体燃料喷射人口．燃料在燃

烧室壁面形成液膜，逐渐蒸发、扩散、燃烧，从

而阻止燃烧室壁面温度过高：燃烧作为控制方程

中的源项处理，其过程采用四组分(CH、O、

CO、H0)的单步化学反应模型，并考虑逆反应；

组分传输采用涡扩散模型；冷却介质(燃料)以

液体状态沿与燃气相反的方向进入铣槽通道对壁

面进行冷却；燃烧流场与冷却通道流场中间通过

不锈钢壁面导热进行热交换；流场计算过程中采

用有限体积法进行稳态轴对称模型；空问采用中

心差分格式进行离散：湍流采用标准的七一￡模

型，运用二阶迎风格式进行求解。所有入口均采

用质量流量边界条件．中心区四层进口环带为温

度500K的恰当混合比的油气混合物．为调节流

场温度．第五层边区进口环带为温度500K的富

燃混合比的油气混合物．最外层环带为占10％总

燃料的温度300K液体燃料：冷却通道人口采用

温度300K且与燃气中相等质量的燃料入口边界。

所有出口均采用自由出流边界条件。推力室最外

层壳体采用绝热边界条件。

2．2流场计算结果及分析

只有铣槽通道冷却的温度变化云图见图2．

由于没有液膜冷却推力室燃烧场静温几乎所有区

域均达到了3500K．但燃料与氧化剂以一定速度

喷出后有一个扩散、蒸发、燃烧的过程，因此喷

嘴处温度有一个过渡梯度。无液膜冷却的推力室

内壁内外表面温度曲线见图3，冷却燃料从喷管

底部流向头部，推力室内壁内外表面温度也分别

从300K、500K变化到1900K、2250K，变化规

律基本呈线性。但在收敛段到喷管喉部间出现拐

点，这是由于喷管面积的变化引起流场热流密度

变化造成的，其中喉部变化最剧烈。喷射10％总

燃料进行液膜冷却的推力室燃烧静温流场见图4。

从燃烧室的温度变化云图和等温线图可知燃烧室

芯部温度呈多层塔形分布，随着燃烧过程的发

展，芯部轴向温度从500K逐渐过渡到3500K．

然后随着喷管的膨胀和流速的增加温度逐渐降

低。液膜冷却作用使得近壁区温度变化比较剧

烈，从900K很快变化到3500K。喷嘴边缘由于

存在漩涡．产生一些小的稳定区，因此该处燃气

燃烧较喷嘴出口处充分，温度也较高。从推力室

内壁内外表面温度曲线(图5)可以看出液膜冷

却和铣槽通道冷却共同作用下使得燃烧室内外壁

温呈双峰，其中喉部由于热流密度最大造成该处

温度最高。整个推力室内壁最高温度达1000K，

外壁最高温度700K。这与费奥多西耶夫的实验

数据基本吻合。推力室内壁温度变化云图见图6。
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图2无液膜冷却推力室流场温度云图

Fig’2 Temperature contour of the山nIster chamber

without{ihn cooling
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图3无液膜冷却推力室内外壁面温度曲线

Fig．3 7remperature cunre8 of tlle inner and outer

su—Iaces of the thmster witllout filIll cooling

图4推力室流场温度云图

Fig．4 TempeIjature contour of the thmster chamber

位置

图5推力室内外壁面温度曲线

Fig．5’remperature curves of tlle inner and outer

sulfaces of the tIlnlster chaHlber
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图6推力室内壁温度云图

Fig．6 Tempemture contour of tlle thnlster

chamber inner wall

3推力室热应力有限元分析

3．1计算模型

因冷却通道为周期对称结构，固可取一条筋

进行推力室热应力有限元分析计算。燃气侧壁温

和冷却侧壁温边界采用流场计算的结果。周向采

用对称边界。结构场和流场稳态耦合求解，结构

场采用三个自由度十节点等边四面体单元，流场

采用一个温度自由度的十节点四面体单元，该类

单元具有二次方特性，适合不规则网格。材料

1Crl8Ni9Ti的性能参数为比热502．8J瓜g·K，热传

导系数16．27W抽·K，线膨胀性数(1．78e一5 1Ⅸ)。

应力应变曲线如图7所示。
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图7 1Crl8Ni9Ti应力一应变曲线

Fig．7 CuⅣes of stress and strain《1Crl8Ni9Ti

3．2应力场计算结果及分析

从图8可知，发动机整个壳体上热应力的差

异很大，约两个数量级，但大应力层很薄。

应力以喉部为分界线，沿轴向扩张段方向和

燃烧室方向分别逐渐减小。应力沿轴向分布情况
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与其内外壁温度差梯度基本一致。在喉部段应力

达到最大值。这是因为该处的内外壁表面温差较

大造成的。燃烧室圆柱段应力比较均匀，这是因

为燃烧室圆柱段壳体内外壁面的平均温度差基本

相当。径向应力梯度比轴向应力梯度大得多，并

且径向应力梯度也主要集中在内壁。内壁表面周

向应力在筋槽宽度比相似的燃烧室和扩张段有相

同的分布规律。因为槽部径向温度梯度高于筋部

的径向温度梯度，所以槽部的表面应力高于筋部

图8推力室壳体应力云图

Fig．8 stress contour of tlle tllmster challlber

4结论

本文建立了铣槽推力室流场和其壳体热应力

场分析的数值计算模型。流场计算建模过程中考

虑了燃烧、气液扩散、液膜冷却、铣槽通道冷

却、固体导热和液固耦合这六种复杂的因素。虽

然模型较为粗糙．但内外壁温的计算结果与以往

的实验数据基本吻合。目前，热应力场虽然无法

用实验方法测得．但运用已经非常成熟现代结构

有限元进行热应力分析应该是可行的。因此，该

铣槽结构液体火箭发动机推力室热应力的建模计

的表面应力。喉部的筋槽宽度比小，热流量分布

均匀，沿周向内壁温度差异不大，因此应力云图

上显示的应力基本上也是均匀的。发动机外壁和

内外壁连接筋热流量小，温度场均匀，并且温度

低．因此热应力小而均匀。由于外壁和内壁上的

筋换热效果较好，因此其具有良好的刚性．使得

整个发动机上应变值不大。虽然喉部筋的尺寸较

薄，但是喉部直径小，结构内凹．径向刚性大，

因此应变最小。图9所示为应变云图。

图9推力室壳体应变云图

Fig．9 StIain comour of the thmster ch锄ber

算方法可以在今后推力室的结构设计和参数选择

时进行参考性验算。
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