
第42卷第l期 火箭推进 V01．42．№．1

2016年2月 JouRNAL oF RocKET PRoPul5IoN Feb．2016

液氧／煤油发动机试验扩压器热力耦合特性分析
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摘 要：针对液氧，煤油发动机试验台现有高模试验扩压器存在的局部焊缝开裂问题，基

于燃气扩压器的热力耦合环境，采用雷诺平均方程和ss￡I|}一占湍流模型，对扩压器内部的压力

场、速度场和温度场进行分析，根据燃气冷却换热对扩压器内部温度梯度进行研究；用有限

元法对扩压器冷却结构进行热应力分析，结合扩压器加工结构特点，确定局部焊缝开裂内外

因根源；最后通过试验过程的扩压器应变测量，验证了该方法有效性，为解决扩压器焊缝开

裂问题和现有扩压器改进设计提供了分析方法和理论指导。
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Abs岫Ict：For solVing the part weld crazing problem of dif凡ser in high．altitude simulation test in

a liquid oXygen／l(erosene rocket en百ne，Reynolds mean equation and ss￡蠡一s turbulence model were

used to analyze the inner temperature field，pressure field and Veloci够field in the difmser under the

the肌al mechanical coupling enVironment of di触ser．The illIler temperature伊adient of the di吼ser

was researched according to the gas cooling and heat transfer．A the衄a1 st．ress analysis for the

cooling stlllcture of the diffhser is conducted with finite element method to confi吼the intemal and

extemal cause of part weld crazing in consideration of the stnlcnlral characteristics of the di矗hser．

The Validity and accuracy of the method were pr0Ved by strain measIlrement of the difmser in the

pmcess of a liquid oxygen瓜erosene rocket engine test，which provided an analysis method and

theoretical guidance for solVing the weld craZing problem of the difmser and modi母ing the design of

the available difmser
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O 引言

在火箭二级发动机设计时，为了提高推力与

比冲等性能，采用了大面积比喷管，但地面进行

热试验中，由于喷管出口静压远低于环境压力，

使得喷管容易出现气流分离，导致分离点的热流

很大，对于喷管结构容易造成热破坏，同时分离

流状态下测量的推力与计算的比冲与喷管满流状

态不一样。为此，火箭二、三级发动机在地面试

验中需要采用引射装置以保证喷管满流工作【㈣。

180 kN液氧／煤油发动机试验台引射装置采

用等截面的扩压器(可双向移动扩压器)，用于

模拟发动机18 km的环境压力(7．5 kPa)。该扩

压器采用夹套水冷却方式进行冷却。扩压器采用

氩弧焊焊接方式，在内壁上点焊冷却水隔板，隔

板之间焊接有板条，如图1所示。

；令圭J]
瞬维 ∞板 筋板

图l试验台扩压器内部冷却通道结构

Fig．1 Internal structure of cooling channelin di咖ser

该扩压器自2009年9月27日考台试验以

来，已连续使用近4年时间，最长单次工作时间

为l 500 s，可以满足180 kN液氧／煤油发动机高

空模拟试验要求。但目前试验过程中，多次出现

冷却外套纵向隔板的局部焊缝开裂，尺寸为1 cm

到5 cm不等，冷却水从裂缝渗出，甚至喷射，

存在试验隐患。每次试验后，岗位人员对扩压器

进行检查，出现裂缝时进行补焊，并对扩压器尾

部进行抱箍加固，以减小扩压器尾部形变，增加

了试验工作量，影响试验进度。例如在×××次试

验前，对扩压器尾部进行抱箍加固，试验过程中

仍出现冷却水喷射现象。试验后扩压器局部焊焊

缝开裂情况如图2所示。

燃气扩压器是一种集气动、传热、结构、强

度和材料等多学科于一体，在有限设计空间内承

受一定压力、高温、高速燃气及振动等苛刻载荷

条件的复杂装置，对结构重量、材料、强度、气

动性能、可靠性和寿命等均具有较高的要求。燃

气扩压器承受来自发动机高温燃气引起的内部温

度梯度影响，导致结构中产生热应力，同时受外

部冷却水的水压力。在热应力与水压力共同作用

下产生了力热耦合环境以及复杂应变变形。对于

力热耦合环境下的超音速扩压器，以一维分析理

论为基础的扩压器设计方法较为成熟，但是扩压

器内部流场涉及超音速底部突扩流动、超音速剪

切层、激波附面层干扰等多种复杂流动现象，理

论分析难以给出详细隋况刚。同时该扩压器出现

焊缝开裂还可能涉及到材料破坏、焊缝检验、应

力集中、热应力变形、燃气冲击力、冷却水冲

刷、试验环境振动、冷却换热等因素，难以准确

确定其焊缝局部开裂机理。

图2试验后扩压器局部焊焊缝开裂情况

Fig．2 Weld crazing status of dimlser after test

对于发动机燃气扩压器的流场与结构，国内

外进行了大量研究，取得一定进展∽0】。为了进一

步全面分析扩压器结构特性，从内部流场与外部

材料特性出发，针对燃气扩压器的热力耦合环

境，首先基于扩压器使用环境，采用雷诺平均方

程和州矗一占湍流模型，对扩压器内部流场进行

压力场、速度场、温度场的分析，并基于燃气冷

却换热对扩压器内部温度梯度进行研究，并在此

基础上，通过有限元法分析方法对扩压器冷却结

构进行热应力分析，结合扩压器加工结构特点，

确定局部焊缝开裂内外因机理。最后通过试验过

程的扩压器应变测量，验证了该方法有效性，从

而为有效解决局部焊缝开裂问题和避免试验隐患

提供了一种方法参考，为180 kN液氧煤油发动
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高空模拟性能评价奠定了技术基础。

1扩压器内部流场分析

1．1扩压器内部燃气压力场分析

由于试验台扩压器的集合形状和气流附面层

的影响，扩压器内部存在正激波与斜激波构成的

激波系，对于单向数值分析比较困难，一般采用

普朗特一迈耶尔膨胀波一及能量守恒方程与计算。

其假设条件为：①气流流动为绝热，稳态一元

流；②气体为理想气体；③在扩压器出口静压为

大气压；④忽略摩擦损失。

试验台引射器工作介质为燃气，推力室燃气

温度为3 749 K，压力为12．16 MPa，发动机喷管

直径为940 mm，引射器直径l 300 mm，出口背

压0．1 MPa。由于引射器承受的高温燃气的压力

目前尚未准确测量，结合发动机试验数据，基于

雷诺平均方程和ss￡|i}一s湍流模型，采用Fluent

软件对引射器内部流场进行仿真，扩压器内部燃

气压力场仿真分析结果如图3所示。
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图3扩压器内部燃气压力场仿真分析结果

Fig．3 SiIIIlllation analysjs reslllt of gaS

pr哪ure 6em而tlIin dim啪r

根据图3，气流经过喷管和扩压器急剧膨胀

并减压，由推力室的12．16 MPa开始下降，在人

口处降至最低压力后，在直管的后段经一系列激

波系的形成而使压力逐渐恢复增压，最后在扩压

器扩散段低压力上升到环境压力，起到将发动机

排出的低压燃气增压的目的。

1．2扩压器内部燃气速度场分析

由于扩压器承受的高温燃气速度目前尚未精

确测量，结合发动机试验数据，基于雷诺平均方

程和ss￡后一占湍流模型，采用Fluent软件对扩压

器内部流场进行仿真，并结合理论计算，校验仿

真结果。根据发动机燃烧室压力为12．16 MPa，

喷管直径为940 mm，扩压器直径1 300 mm，出

口背压为0．1 MPa进行的扩压器内部燃气速度场

仿真分析结果如图4所示。
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(b)试验台扩压器中心线流速分布

图4扩压器内部燃气速度场仿真分析结果

Fig．4 SiⅡIIlIati蚰a眦lysis result of gas velocity

6eld、vithin di船吣er

根据图4(a)，扩压器内一系列激波形成气流

减速增压过程，即从超音速人口到亚音速出口的

流动转化过程。气流经过喷管和扩压器急剧膨胀
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并减压，由推力室的12．16 MPa开始下降，在人

口处降至最低压力后，在直管的后段经一系列激

波系的形成而使压力逐渐恢复增压，最后在扩压

器扩散段低压力上升到环境压力(1个大气压)，

起到将发动机排出的低压燃气增压的目的。根据

图4(b)，扩压器内腔激波串与边界层相互作用，

诱导边界层多次分离，从而形成了收缩一扩张一再

收缩一再扩张的有效流道截面变化。在整个过程

中，扩压器内马赫数沿流动方向呈波动式降低，

而压力却呈波动式升高，起到将发动机排出的高

温高速燃气降速的目的。

按一元等熵流计算气流自由膨胀到扩压器人

口端A．(扩压器人口端面积)时的马赫数鸩：

眠=一：低丽雨
式中：p。为燃烧室压力，取12．01 MPa；．|}为绝热

系数，取1．21；查国际标准大气压表得18 km高

空的压力为7．5 kPa，即为扩压器入口端压力。

经仿真分析，其喷管出口马赫数为4．9，与

理论计算的马赫数4．83比较接近，因此仿真结果

比较接近真实情况。根据扩压器内壁压力场仿真

结果，内壁所受的静压最大为0．1 MPa。在此可

以采用仿真结果0．1 MPa作为内壁压力强度计算

条件。

2扩压器热应力分析

2．1扩压器内部温度梯度分析

燃气的主要辐射气体是水蒸气和二氧化碳，

辐射热流密度：
0 q 日

92=g。。2+gH，。=0．98×10+O．146×10=1．13×10 J／m2s

(2)

总平均热流密度为1．13×10。+4．51×10。=5．64×

10’J／mzs。根据美国大力神实测燃气密度比计算

燃气密度大1．74，北京航天试验技术研究所采用

2倍多值，有必要可达2～3倍作为总平均热流密

度的设计值(根据二次喉道扩压器设计规范(Q／

Tm 87l一97)，圆柱形外喷雾冷却扩压器装置设计

规范(Q厂I’m 828—96)【12】)，在此取2。

总平均热流密度修正为5．64×10。×2=11．28×

107 J／m2s。在稳定传热过程中，燃气传给扩压器

的热量全部被冷却水吸收，冷却水流量为：

△f一皇旦垒～一
“一GC，一

9

1 1：呈墨兰!Q兰三至：；鱼：49℃
500×4．19×10

(3)

式中：G为冷却水流量；A为扩压器内壁面积；cn

为冷却水平均温度下的比热，冷却水允许温升为

40~50℃，在此取50℃；90为平均热流密度。

夹层中水流速度为：y=暑=淼=8．33一s (4)
F葫～而丽；丽可_0J川Ⅲ5

叶7

目前试验过程的冷却水流量为555 k∥s，内

壁外侧温度：

t=％+}=49+器275．67℃(5)
内壁内侧温度：

疋=即}g．75．67+蒜斋×5．64_496．67℃(6)
式中：瓦为冷却水的温升，取50℃；6为内层壁

厚，6=O．005m；A为材料导热系数，材料1cr

18Ni9Ti，A取67×103 J／h℃。

初设冷却后内壁温度为500℃，与计算值

496．67 cc接近，计算结果符合实际情况。

2．2扩压器内部应力应变分析

根据扩压器内温度场的仿真，以及冷却效果

分析，采用Pro／E三维建模，并采用ANSYS有限

元对模型进行分析，确定其热应力、冷却压力、

燃气压力综合作用下的扩压器结构强度，分析其

变形情况。为简化计算，在此选取扩压器横截面

的一段(112 mm)，对其结构进行强度分析，扩

压器主要受力情况如图5所示。

首先采用Pro／E三维建模，并利用ANsYs有

限元软件建立扩压器模型。扩压器工作状态下的

变形情况结构分析结果如图6所示。

占l=Lnl￡l=1300×3．14×17．9x10×471．81=34．47 mm

(71
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式中：￡为轴向长度；口。为材料热膨胀系数，

lCr8Ni9Ti在20—600℃时，取17．9 m“(mm℃)；￡

为温升，在此为496．67—20=476．67℃。

fa)扩压器模型受热模型

fb)扩压器模型变形情况

图6扩压器工作状态结构分析结果

Fig．6 Structure analysis resuIt of diffuser

in working condition

根据仿真结果，其中焊接筋条焊缝位置局部

应力为166．29 MPa(B部位)，焊接筋条表面凸

出位置局部应力为190．34 MPa(A部位)，焊接

筋条表面凹进位置局部应力为203．79 MPa(C部

位)。此时超过材料许用应力137 MPa，接近材

料屈服极限205 MPa。同时筋条焊缝所受应力超

过焊接许用应力89．05 MPa，易发生开裂。

结合试验过程扩压器冷却水渗漏部位主要为

焊缝，且不是所有焊缝都开裂，因此可以得出扩

压器局部隔板焊缝开裂主要原因来自内因与外

因。内因主要为扩压器部分隔板焊缝的焊接质量

存在缺陷，未能达到的《GB厂r19418—2003钢的

弧焊接头缺陷质量分级指南》的一级，或者由于

焊接过程表面处理不合格等，造成扩压器局部焊

缝开裂的主要原因；同时外因来自于内部高温燃

气对扩压器冷却结构的热应力，其内壁在高温下

引起热应力膨胀，同时外壁与内壁通过冷却隔板

焊接为一体，无法全面消除热补偿，从而在外壁

的焊缝位置引起应力集中。为此在内外因作用

下，同时受试验燃气的反复脉动冲击下，容易造

成局部焊缝开裂，引起冷却水渗漏现象。

3验证

2013年6月18日在某型号液氧／煤油发动

机×××试验过程中，对扩压器进行了应变测量，

应变传感器型号为BEl20—6AA。该应变计为酚

醛一缩醛基底，康铜箔制式，常温工作，扩压器

验证安装与测试结果如图7所示。

(a)

l 800

1600
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杈
型1000
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xxX次试验应变传感器布局

小
／～、v^．f

f) 5 】f) 】j 二{) 二j jU 3j 40 45 50

l，s

(b)试验台扩压器电阻应变汁测量(50秒)
图7扩压器验证安装与测试结果

Fi晷7 Ven6ca廿on instaUa廿on and test resuJts of dif譬hser
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电阻应变计BEl20一6AA微应变单位为

0．000 001，根据测量器平均值为813，加上原

位一136，其中平均微应变值为0．000 946，根据

1Cr8N19Ti的弹性模量206 GPa，其平均应力为

194．88 MPa，与仿真结构比较接近，验证了仿真

结果的准确性。

4结论

为解决180 kN液氧／煤油发动机试验台现有

扩压器存在的部分焊缝开裂问题，针对液氧，煤油

发动机试验台现有高模试验扩压器存在的局部焊

缝开裂问题，基于燃气扩压器的热力耦合环境，

采用雷诺平均方程和Ⅲ忌一s湍流模型，对扩压

器内部的压力场、速度场、温度场的进行分析，

根据燃气冷却换热对扩压器内部温度梯度进行研

究；用有限元法对扩压器冷却结构进行热应力分

析，结合扩压器加工结构特点，确定局部焊缝开

裂内外因根源；最后通过试验过程的扩压器应变

测量，验证了该方法的有效性，为解决扩压器焊

缝开裂问题提供了一种方法参考，为液氧／煤油发

动机高空模拟性能评价奠定了基础。
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