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液体火箭发动机再生冷却槽寿命预估
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摘　　　要：基于有限元热结构耦合计算结果分析了液体火箭发动机再生冷却槽的失效形式，并分别采用

Ｐｏｒｏｗｓｋｉ模型及其蠕变修正模型对冷却槽进行寿命预估．结果表明冷却槽寿命主要取决于塑性拉伸不稳定

失效；蠕变对寿命有一定影响，是寿命预估不可或缺的一部分；减小外壳与内壁的温差幅值、增大每个冷却槽

的肋宽比或增加冷却槽数目可以延长寿命．该寿命预估方法可用于指导可重复使用液体火箭发动机再生冷

却槽设计．
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　　随着航天技术在各个领域的广泛应用，可重
复使用运载器作为降低进入空间运输费用的重要

途径之一，已引起了世界各国的关注，由此也推动
着可重复使用液体火箭发动机的发展．在传统的
液体火箭发动机设计中，高性能是主要设计要求，
而对于可重复使用液体火箭发动机，寿命已成为
其重要技术指标之一．作为液体火箭发动机的关

键部件之一，推力室严重制约着发动机的寿命［１］．
推力室在完成一个工作周期后，再生冷却槽产生
残余应变并逐次累积，最终产生裂纹导致发动机
工作失效，因此冷却槽的寿命直接决定了发动机
的寿命［２－３］．
在冷却槽寿命预估研究中，Ｐｏｒｏｗｓｋｉ等［４］基

于冷却槽矩形梁模型，根据临界厚度推断推力室
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寿命；Ｂａｄｌａｎｉ等［５］在其基础上添加了蠕变失效模
式，对Ｐｏｒｏｗｓｋｉ模型进行了改进，发现在高温高
压下蠕变失效严重制约着冷却槽的寿命；Ｄａｉ和

Ｒａｙ［６］引入夹心梁模型和黏塑性理论，同时考虑
蠕变失效和低周疲劳失效对冷却槽的影响，可以
对冷却槽的剩余寿命进行实时监测；Ｋａｓｐｅｒ［７］直
接利用损伤的线性累加原则对推力室寿命进行评

估，发现添加蠕变损伤后寿命为只计算低周疲劳
损伤寿命的３０％～５０％；美国Ｌｅｗｉｓ研究中心设
计进行了多种关于再生冷却的实验，为研究冷却
槽材料性能，验证冷却槽理论模型及新型设计理
念提供了实验依据，将实验结果与数值模拟结果
进行对比发现，由于材料的非线性特征及失效机
理的复杂性，一般实验寿命小于预估寿命［８－９］．本
文采用 Ｐｏｒｏｗｓｋｉ寿命模型及添加蠕变修正的

Ｐｏｒｏｗｓｋｉ模型分别进行冷却槽的寿命预估，其中
对寿命模型中涉及的温度选取形式进行了修正．

１　数学物理模型及边界条件

本文采用航天飞机主发动机（ＳＳＭＥ）作为新
一代可重复使用液体火箭发动机的计算算例，对
再生冷却槽进行热结构耦合分析及寿命预估．该
发动机推力室壁面共有３９０个冷却槽，槽的深度、
宽度及内壁厚度均沿冷却剂流动方向变化［１０］．
图１为典型的液体火箭发动机再生冷却槽结

构模型，其外壳材料为镍基合金，衬层材料为铜合
金ＮＡＲｌｏｙ－Ｚ．考虑到冷却槽沿周向的对称性，取
其中一个冷却槽的二分之一作为计算模型（图１
右）．由于推力室内型面直径远大于再生冷却槽的
深度，故将通道截面形状由原来的环扇形截面近
似处理为矩形截面．

图１　再生冷却槽结构模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｐａｓｓａｇｅ

１．１　温度场模型

在对冷却槽温度场分析过程中，首先根据一
维传热计算结果给出推力室喉部冷却槽的热边界

条件，再采用有限元方法对其进行传热分析．
由于再生冷却工作过程复杂，影响推力室传

热过程的因素众多，在一维传热计算中作出如下
假设：

１）再生冷却不影响推力室内的工作状况，且
推力室内某一特定位置的燃气平均温度为确

定值；

２）发动机稳定工作，传热过程达到稳态．在
此基础上，根据巴兹公式［１０］和齐德－泰特公式［１１］

分别计算燃气侧热流和冷却剂侧表面传热系数．
对于无内热源的稳态热分析，热流密度的梯

度为０．
ｄｉｖｑ＝ｄｉｖλ

Δ

Ｔ＝０ （１）
式（１）中ｑ为热流，λ为内壁导热率，

Δ

Ｔ为温度
梯度．
燃气侧和冷却剂侧边界条件

ｑ·ｎ＝ｈｆ，ｈｏｔ

Δ

Ｔｈｏｔ＝ｈｆ，ｃｏｏｌ

Δ

Ｔｃｏｏｌ （２）

式中ｈｆ为表面传热系数，ｃｏｏｌ代表冷却剂侧，ｈｏｔ
代表燃气侧，ｎ为壁面外法线方向．
外表面为绝热边界条件

ｑ·ｎ＝０ （３）

１．２　应力场模型

在温度场分析基础上，对冷却槽模型进行应
力应变分析［２，１２－１３］．在准静态过程中，平衡方程为

Δ

·σ＝０，　ｘ∈Ω （４）
式中σ是Ｃａｕｃｈｙ应力张量，是关于温度场和总
应变ε的函数；总应变ε由弹性应变εｅ、塑性应变

εｐ和热应变εｔｈ　３部分组成

ε＝εｅ＋εｐ＋εｔｈ （５）

式中各向同性材料的热应变是热扩张系数α和温
差ΔＴ的函数

εｔｈ ＝α·ΔＴ·Ｉ２ （６）

ΔＴ＝Ｔ－Ｔｒｅｆ （７）

式中Ｉ２ 是２阶单元张量，Ｔｒｅｆ为参考温度．
此外，应力张量可以通过弹性应变和刚度矩

阵Ｃ（Ｔ）给出

σ＝Ｃ∶（εｅ＋εｔｈ）＝Ｃ∶（ε－εｐ） （８）

式中Ｃ（Ｔ）是弹性模量Ｅ和泊松比ν的函数

Ｃ＝ Ｅν
（１－２ν）（１＋ν）

Ｉ２ Ｉ２＋ Ｅ
１＋ν

Ｉ４

（９）

８０９
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Ｉ４ 是４阶单元张量．
上述计算中塑性应变由ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ屈服函数

ｆ（σ）给出

ｄεｐ＝λｆσ
（１０）

ｆ（σ，ｋ）＝ ‖ｓ‖－槡２３σｙ（ｋ） （１１）

ｄｋ＝σ∶ｄεｐ （１２）

σｙ（ｋ）＝ １＋ε
ｐ

（ ）γ εｙ，０（ｋ） （１３）

式中λ为放大因子；ｋ为塑性功；ｓ为偏应力张
量；σｙ（ｋ）为塑性功的屈服函数；γ为材料黏度；

σｙ，０（ｋ）为静态屈服应力．

１．３　寿命模型

液体火箭发动机推力室的寿命定义为推力室

冷却槽失效前的工作循环次数．Ｐｏｒｏｗｓｋｉ将冷却
槽的横肋部分简化为矩形梁模型，如图２所示．

图２　冷却槽矩形梁模型

Ｆｉｇ．２　Ｌｉｇａｍｅｎｔ　ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｐａｓｓａｇｅ

　　寿命预估流程如图３所示．图中ｔｓｓ为应力重
新分布时间；ｔｃｙｃｌｅ为一个工作周期；Ｄｃｒ为蠕变损
伤；Ｄｌｃｆ为低周疲劳损伤；Ｎｔ为横肋停止变薄时
的循环次数；Ｎ 为塑性拉伸不稳定的寿命；Ｎｃ为
低周疲劳失效次数；Ｎｌｃｆ为 ＮＡＲｌｏｙ－Ｚ在一定应
变下的低周疲劳寿命；Ｎｆ为冷却槽的寿命．

图３　寿命预估流程

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ　ｆｏｒ　ｌｉｆｅ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

　　对于给定的加载方案，再生冷却槽在完成一
个工作周期后产生残余应变致使矩形梁变薄，设

Ｎ 个循环后矩形梁的变薄量为θＮ．加载过程中的
应力应变场可以通过分析法或数值法求得，其中
分析法由Ｐｏｒｏｗｓｋｉ通过简化载荷及边界条件推
导得出，而数值法则通过有限元法求解应力应变
场．当横肋厚度（２　Ｈ－θＮ）低于临界厚度ｔｃｒ时，便
会发生塑性拉伸不稳定失效；但是由于材料本身
形变硬化现象，当循环次数达到Ｎｔ时，横肋便停
止变薄．若Ｎ ＜Ｎｔ，则由塑性拉伸不稳定失效决
定冷却槽寿命，反之，则在既有形变基础上进行低

周疲劳计算，由低周疲劳失效决定冷却槽最终
寿命［３］．
在低周疲劳寿命计算过程中，本文依据 Ｍａ－

ｓｏｎ　ｕｎｉｖｅｒｓａｌ　ｓｌｏｐｅｓ（ＭＵＳ）方程建立 ＮＡＲｌｏｙ－Ｚ
在８１０Ｋ下的Ｎｌｃｆ－εｔ曲线［９］

εｔ＝３．５σｂ（ ）Ｅ Ｎ－０．１２
ｌｃｆ ＋ε０．６ｆ Ｎ－０．６

ｌｃｆ （１４）

式中εｔ为总应变；σｂ为工作温度下材料的极限强

度；Ｅ为弹性模量；εｆ可以按照下式计算：

εｆ＝ｌｎ １００
１００－Ｒ（ ）ａ （１５）

９０９
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式中Ｒａ为断面收缩率（％）．
在Ｂａｄｌａｎｉ的蠕变修正模型中，如果０．１　ｔｓｓ＞

ｔｃｙｃｌｅ，则按原始的Ｐｏｒｏｗｓｋｉ模型进行计算，反之，
按照线性损伤累加原则［１４］进行寿命预估．Ｄｃｒ，

Ｄｌｃｆ计算公式如下：

Ｄｃｒ＝ｔｃｔｃｒ
（１６）

Ｄｌｃｆ＝ １
Ｎｌｃｆ

（１７）

式中ｔｃ为每个循环的保载时间，ｔｃｒ为相应应力下
的蠕变断裂失效时间．

１．４　边界条件

该发动机在实际工作中，冷却槽两侧载荷加
载可分为５个阶段：预冷阶段Ｓ１、预冷到热试的
过渡阶段Ｓ２、热试阶段Ｓ３、热试到后冷的过渡阶
段Ｓ４、后冷阶段Ｓ５［１５］，各阶段的持续时间如表１
所示．

表１　载荷加载时间

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ　ｌｏａｄｉｎｇ　ｃｙｃｌｅｓ

阶段 Ｓ１ Ｓ２ Ｓ３ Ｓ４ Ｓ５ 总时间

持续时间／ｓ　２２．５　０．９　１８０　０．４５　２８１．２５　４８５．１

考虑到冷却槽沿周向的对称性，将模型左边
界及右边界设为对称边界，见图１．燃气侧及冷却
剂侧边界条件均包括两部分：热载荷和压力载荷，
具体数值如表２所示．

表２　载荷加载值

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｙｃｌｉｃ　ｔｈｅｒｍａｌ　ａｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏａｄｉｎｇｓ

热载荷
ｈｆ，ｃｏｏｌ／

（ｋＷ／（Ｋ·ｍ２））
Ｔｃｏｏｌ／

Ｋ

ｐｃｏｏｌ／

ＭＰａ

ｑｈｏｔ／

（ＭＷ／ｍ２）
ｐｈｏｔ／

ＭＰａ

Ｓ１，Ｓ５　 １０２　 ２８　 ５．１　 ０　 ０．０９６　５

Ｓ３　 ５４５．５２　 １５２　 ３６　 １６０　 １１．８６

２　计算结果及分析

２．１　寿命预估模型入口参数分析

寿命预估入口参数包括：几何参数、材料物性
参数、材料的Ｎｌｃｆ－εｔ 曲线．采用分析法预估寿命
时需要根据温度场添加内壁温度Ｔｉ，外壳温度

Ｔｏ、衬层两侧的温差ΔＴ；采用数值法预估寿命时
需要根据应力应变场添加循环过程中非弹性应变

幅值．以下通过冷却槽的二维热结构耦合计算结
果对上述入口参数进行分析．

２．１．１　温度场

根据上述热载荷加载，对冷却槽进行二维传
热分析，温度场如图４所示．２２．５ｓ时预冷过程结
束，由于结构外壳的厚度大于衬层厚度，而导热率
小于衬层材料，故衬层壁温低于结构外壳的温度；

２２．５～２３．４ｓ为预冷向热试的过渡过程，燃气侧
壁温升高很快，０．５４ｓ内温度上升约４５０Ｋ，而结
构外壳温度升高较慢，两者温差加大，对冷却槽寿
命不利；２０３．４ｓ时热试阶段结束，两者温差达到
最大值；２０３．４～２０３．８５ｓ为热试向后冷的过渡阶
段，衬层的冷却速度远远大于外壳的冷却速度，两
者温差逐步减小，有利于热应变的恢复，减小残余
应变．

图４　循环过程温度场

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｗａｌｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

在原始Ｐｏｒｏｗｓｋｉ模型中，温差选取整个横肋
的平均值，其并不能反映最恶劣的载荷形式，考虑
到横肋的结构失效往往是从点扩展至面，故本文
选取横肋两侧温差的最大值点进行寿命预估．
在所得温度场的基础上，得到内壁温度Ｔｉ，

外壳温度Ｔｏ、衬层两侧的温差ΔＴ
（Ｔｉ－Ｔｏ）ｍａｘ＝６６０．５８３Ｋ
（Ｔｉ－Ｔｏ）ｍｉｎ＝－３９．５７４　２Ｋ

ΔＴ＝３４８．６７４Ｋ

２．１．２　应力应变场

ＳＳＭＥ和Ａｒｉａｎｅ　Ｖ等高压大型液体火箭发
动机在多次热试验后，在喉部上游收敛段冷却槽
中心线处出现了裂纹［２，１３］，故对危险点—Ｄ点（见
图２）的应力应变场进行分析，结果如图５所示．
图中应力应变均以拉伸为正，压缩为负．
在预冷阶段，由于结构外壳的厚度大于衬层
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图５　Ｄ点应力应变曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｓｔｒｅｓｓ－ｓｔｒａｉｎ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　Ｄｐｏｉｎｔ

厚度，而导热率及热膨胀率小于衬层，故Ｄ 点产
生较大的切向拉应力，该阶段结束时Ｄ 点产生了
较小的正向塑性残余应变．
热试过程中，外壁受冷收缩，对内壁产生压

力，内壁则由于温度急剧升高而向外膨胀，两者共
同作用下内壁产生超过屈服应力的压应力，即产
生塑性变形．应力在温度场稳定后近似保持不变，
而应变则由于热棘轮效应继续增大．
后冷阶段，衬层由于受冷急剧收缩，压应力释

放，拉应力产生，一个工作循环结束后，残余应变
为正向塑性应变．
在所得应变场基础上，得到循环过程中非弹

性应变幅值为

Δε′ｐ１ ＝０．０１１　７
　　综上，冷却槽热壁面在极大的温差和压差作
用下产生很大的塑性变形，循环结束后产生塑性
残余应变并逐次累积致使衬层变薄，当变薄量达
到一定值时产生裂纹，导致推力室失效破坏．

２．１．３　Ｎｌｃｆ－εｔ曲线

公式（１４）中，σｂ 取为３７９ＭＰａ，Ｒａ＝５０％，Ｅ
取为１．２４×１０５　ＭＰａ，所得Ｎｌｃｆ－εｔ曲线如图６所
示．该曲线与Ｐｏｐｐ的试验结果［１６］符合较好，可以
用来预估冷却槽的低周疲劳寿命．从图中可以看
出，寿命的对数值与总应变的对数值近似成线性
关系，减小总应变可以延长寿命．

２．２　寿命预估结果

根据图３所示流程和方法，对该发动机喉部
冷却槽进行寿命预估，结果如表３所示．
在Ｐｏｒｏｗｓｋｉ原始寿命预估模型中，与数值法

寿命预估结果相比，由于分析法计算塑性变形时
采用的弹性模量等物性参数均为常值，导致寿命

预估结果较保守．

图６　Ｎｌｃｆ－εｔ曲线

Ｆｉｇ．６　Ｎｌｃｆ－εｔｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ＮＡＲＬｏｙ－Ｚ

表３　寿命预估结果

Ｔａｂｌｅ　３　Ｌｉｆｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｏｌｉｎｇ　ｐａｓｓａｇｅ

单位：次

Ｎｔ 分析法寿命 数值法寿命 蠕变修正寿命

１１４　 ３９　 ４４　 ３５

在蠕变修正的寿命模型中，蠕变引起的应力
松弛导致寿命相比原始模型有一定的减小，由此
可见在冷却槽寿命预估过程中，蠕变失效是不可
或缺的一种失效模式．
从表３可以发现，分析法、数值法寿命均小于

停止变薄次数Ｎｔ，根据Ｐｏｒｏｗｓｋｉ模型，该发动机
喉部冷却槽的寿命主要取决于塑性拉伸不稳定失

效．如果可以避免发生塑性拉伸不稳定失效，就可
以大幅度延长冷却槽寿命．
由Ｐｏｒｏｗｓｋｉ模型可知，塑性拉伸不稳定的寿

命Ｎ 为

Ｎ ＝２　Ｈ－ｔｃｒδＷ
（Ｌ＋Ｗ） （１８）

式中Ｈ，Ｌ，Ｗ 为冷却槽的结构参数，见图２，δ为
一个循环过程中横肋的挠度，ｔｃｒ为极限厚度

ｔｃｒ＝２　Ｈ×ｅ－ｎ （１９）
式中ｎ为形变硬化系数，与加载过程中的极限强
度Ｓｕ和屈服强度Ｓｙ有关．
从上述公式可以看出，通过以下几种途径可

以延长冷却槽寿命：

１）减小循环过程中横肋的挠度δ；

２）增大肋宽比Ｌ／Ｗ．
根据Ｐｏｒｏｗｓｋｉ预估寿命模型，横肋的挠度δ

１１９
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主要取决于周向方向的非弹性应变幅值Δε′ｐ１，可
以通过下式计算：

Δε′ｐ１ ＝ ［（Ｔｉαｉ－Ｔｏαｏ）ｍａｘ－（Ｔｉαｉ－

Ｔｏαｏ）ｍｉｎ］－Ｓｙｍａｘ＋ＳｙｍｉｎＥ
（２０）

其中Ｔ为温度，α为热扩张系数，ｉ表示衬层，ｏ表
示外壳，ｍａｘ及ｍｉｎ分别表示一个循环过程中的
最大值和最小值．
可以看出，该应变幅值主要与外壳与内壁的

温差的幅值有关，减小内外壁的温差幅值可以减
小应变幅值，进一步减小循环过程中的横肋挠度，
从而延长冷却槽寿命．
可以通过以下两种途径增大肋宽比Ｌ／Ｗ 来

延长寿命：

１）冷却槽数目不变，增大每个冷却槽的肋宽
比，从而增加冷却剂的表面传热面积，延长寿命；

２）每个冷却槽的宽度不变，增加冷却槽数
目，从而增加整个截面上冷却剂的对流换热面积，
延长寿命．
综上分析，可以通过降低内外壁的温差幅值、

增大每个冷却槽的肋宽比或增加冷却槽数目来延

长冷却槽的寿命．

３　结　论

本文对冷却槽进行了热结构耦合分析，在所
得温度场及应力应变场基础上完成了冷却槽的寿

命预估．该寿命预估方法与模型可用于指导可重
复使用液体火箭发动机再生冷却槽的设计及优

化．结果表明：

１）再生冷却措施导致推力室壁内外产生极
大的温度梯度和热流密度，冷却槽热壁面在极大
的温差和压差作用下产生很大的塑性变形，随着
循环次数的增多，衬层逐渐变薄，累积到一定程度
时，产生裂纹，导致推力室失效破坏．
２）在Ｐｏｒｏｗｓｋｉ原始寿命预估模型中，与数
值法寿命预估结果相比，分析法预估结果较保守；
蠕变对冷却槽的预估寿命有一定影响，故蠕变失
效是寿命预估过程中不可或缺的一部分．
３）降低内外壁温差幅值、增大每个冷却槽的
肋宽比或增加冷却槽数目均可以用来延长液体火

箭发动机推力室寿命．
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