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液体火箭发动机推力室可重复使用技术

康玉东，孙　冰
（北京航空航天大学 宇航学院，北京１００１９１）

摘　　　要：为了验证液体火箭发动机推力室可重复使用技术，采用流－固耦合方法对推力室内壁材料、外壁

厚度、冷却通道高宽比等影响推力室内壁寿命的因素进行了数值模拟．通过计算，得到了推力室内壁在不同

内壁材料、不同外套厚度、不同冷却通道高宽比下单循环各阶段的应力、应变分布，对计算结果进行后处理，

得到了内壁损伤．结果表明，采用高强度及延展性内壁材料、低刚性外套、大冷却通道高宽比可以减小推力室

内壁损伤，延长推力室内壁使用寿命．
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　　可重复使用运载器可以大幅降低空间输运的
费用，满足空间活动商业化和产业化的要求［１－４］，作
为其动力装置的液体火箭发动机也应具有可重复

使用性［５］．推力室是液体火箭发动机的重要部件，

因此，有必要开展推力室可重复使用技术研究．
火箭发动机推力室典型的制造技术是在高导

热率内壁上铣槽，然后在外壁焊或电铸镍［６］，作用
在推力室内壁上交变的热和机械载荷限制了其使

用寿命，能延长推力室内壁使用寿命的技术称为
可重复使用技术．推力室壁面材料、作用在推力室
内壁上的载荷影响其使用寿命，国外对延长推力
室内壁寿命的技术进行了研究，文献［７－９］认为可
重复使用推力室内壁材料应具有大的导热系数、

高的机械强度、高的蠕变强度；文献［１０－１１］研究
发现大高宽比冷却通道能够减小推力室壁面温

度，从而减小作用在内壁上的热载荷．以上对推力
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室可重复使用技术的研究仅限于概念研究和初步

的试验和数值计算，未能建立合理的数理模型进
行数值计算，未能得到可重复使用技术和其延寿
量的关系．
为了准确评估推力室内壁材料、外壁厚度、冷

却通道高宽比对推力室内壁可重复使用寿命的影

响，本文采用流－固耦合方法对以上影响因素进行
数值模拟．

２　物理模型和计算方法

２．１　流－固耦合

流－耦合模型包括流－热耦合和热－固耦合．流－
热耦合模型采用文献［１２］建立的模型，对燃气在
推力室内的流动换热、通过室壁的导热、冷却剂在
冷却通道内的流动换热进行三维耦合计算．经过
对比研究，该模型能以较高的精度模拟推力室耦
合传热过程［１３］．本文流－热耦合计算时采用文献
［１２］建立的数值模型．
热－固耦合采用顺序耦合法，即先由流－热耦

合提供进行热分析所需的边界条件进行热分析，
以热分析计算所得的温度场作为结构分析的体载

荷．结构非线性分析时，推力室总应变包括弹性应
变、塑性应变、热应变和蠕变应变，热－固耦合的基
本方程参见文献［１４］．

２．２　边界条件

２．２．１　热分析边界条件

推力室典型的工作循环包括预冷、工作、后
冷、松弛四个阶段．在工作阶段，耦合边界温度由
耦合传热计算所得，即

Ｔ＝Ｔ

（ｘ∈Γｈ，ｘ∈Γｃ） （１）

　　在预冷、后冷和关机阶段，耦合边界给定第三
类边界条件，即

ｈｆ（Ｔｂｕｌｋ－Ｔｗａｌｌ）＝ｎ·λ

Δ

Ｔｗａｌｌ

（ｘ∈Γｃ） （２）
式中Гｈ 是燃气与内壁耦合边界；Гｃ 是冷却剂与
冷却通道耦合边界．Ｔｗａｌｌ是壁面温度，ｈｆ是表面传
热系数，Ｔｂｕｌｋ是流体主流温度．

２．２．２　结构分析边界条件

以热分析得到的推力室壁温度场作为推力室

结构非线性分析的体载荷，初始阶段壁温为３００
Ｋ，预冷后壁温为４０Ｋ，工作阶段温度由流－热耦
合计算得到，后冷后室壁温度为１２０Ｋ，松弛后室

壁温度为３００Ｋ，各阶段间的温度场通过线性插
值得到．压力边界加载各耦合面上，包括冷却剂与
冷却通道、燃气与内壁的耦合面，冷却剂和燃气压
力由流－热耦合计算得到，各阶段过渡间压力值通
过线性插值得到．

２．３　计算方法

采用单向耦合法进行推力室流－固耦合计算，
即不考虑室壁的变形对冷却剂、燃气流场计算的
影响．编写流－热耦合模块向热－固耦合模块传递
耦合边界载荷的接口程序，以流－热耦合计算得到
流－固耦合面的温度和冷却剂、燃气的压力分布作
为室壁结构分析的热载荷边界条件和机械载荷边

界条件．采用 ＡＮＳＹＳ对推力室壁结构进行结构
非线性有限元分析，屈服准则采用 Ｖｏｎ　Ｍｉｓｅｓ屈
服准则，采用等向强化准则定义材料进入塑性变
形后的后继屈服面的变化．对计算结果进行后处
理，得到了推力室内壁危险点的损伤以评估内壁
使用寿命．

３　计算结果与讨论

３．１　不同内壁材料

为了使壁温最低，热应变最小，要求一种具有
高导热率的材料．最大的循环寿命需要一种具有
高延展性的材料．所以为了满足对材料高导热率
和高延展性的要求，就必须选择一种合适的铜基

图１　松弛阶段切向应变分布

Ｆｉｇ．１　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ　ｓｔｒａｉｎｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｒｅｌａｘａｔｉｏｎ
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合金．专门为高性能火箭发动机推力室研究了高
温强度和蠕变强度较好的铜合金，典型的有ＯＦ－
ＨＣ，ＮａｒｌｏｙＺ 和 Ａｍｚｉｒｃ．ＯＦＨＣ 铜是无氧铜；

ＮａｒｌｏｙＺ含有３％的银和０．５％的锆；Ａｍｚｉｒｃ含有

０．１５％的锆［１５］．
图１为推力室残余应变分布．在相同温度下，

屈服强度 ＯＦＨＣ＜ＮａｒｌｏｙＺ＜Ａｍｚｉｒｃ，屈服强度
表征材料抵抗变形的能力的大小，因此，在相同的
热和机械载荷下，推力室内壁残余应变ＯＦＨＣ＞
ＮａｒｌｏｙＺ＞Ａｍｚｉｒｃ．
图２为三种推力室内壁材料Ｄ点单循环应

力－应变曲线．由图２可知，在相同的循环过程，内
壁应力 Ａｍｚｉｒｃ＞ＮａｒｌｏｙＺ＞ＯＦＨＣ．根据 Ｖｏｎ－
Ｍｉｓｅｓ屈服准则，当材料的应力大于屈服应力时，
内壁发生屈服，工作阶段推力室内壁在大的热和
机械载荷作用下出现屈服，屈服应力 Ａｍｚｉｒｃ＞
ＮａｒｌｏｙＺ＞ＯＦＨＣ，因此在相应的循环过程，Ａｍｚ－
ｉｒｃ内壁的应力最大．

图２　Ｄ点切向应力－应变曲线

Ｆｉｇ．２　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｓｔｒｅｓｓ－ｓｔｒａｉｎ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄ

图３为Ｄ点的有效应变一个循环内变化．由
图可知，对于Ａｍｚｉｒｃ和 ＮａｒｌｏｙＺ内壁，有效应变
在工作阶段达到最大，在后冷和松弛阶段逐渐减
小，由于 ＯＦＨＣ的屈服强度低，在工作阶段已严
重变形，因此有效应变在后冷和松弛阶段大．
表１为不同内壁材料Ｄ 点损伤，总损伤为低

周疲劳损伤、棘轮损伤与蠕变损伤之和，由于蠕变
损伤相对较小，计算时忽略其影响，计算方法参见
文献［１０］，低周疲劳损伤与有效应变幅及材料屈
服强度有关，棘轮损伤跟残余应变及材料延展性
性有关．由表１可知，内壁使用高强度铜合金可以
极大得提高推力室内壁寿命，ＯＦＨＣ内壁的损伤

最大，寿命最低，虽然ＮａｒｌｏｙＺ的低周疲劳损伤比

Ａｍｚｉｒｃ大，但由于 ＮａｒｌｏｙＺ的延展性比 Ａｍｚｉｒｃ
好，因此ＮａｒｌｏｙＺ的寿命长，因此推力室内壁材料
在高温下应具有高的强度和合适的延展性．

图３　Ｄ点有效应变分布

Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ　ｓｔｒａｉｎ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄ

表１　不同内壁材料Ｄ点损伤

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄａｍａｇｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄｆｏｒ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｌｉｎｅｒ　ｍａｔｅｒｉａｌｓ

内壁材料

ＯＦＨＣ　 ＮａｒｌｏｙＺ　 Ａｍｚｉｒｃ

Ｄｌｃｆ ０．１４６　５　 ０．００７　３　 ０．００６

Ｄｒａｔｃｈ ０．１０８　４　 ０．０２８　３　 ０．０３４　５６

Ｄｔｏｔａｌ ０．２５４　９　 ０．０３５　６　 ０．０４０　５６

３．２　不同外壁厚度

火箭发动机推力室典型的制造技术是在高导

热率内壁上铣槽，然后在外壁焊或电铸镍，这样导
致内壁和外壁材料在物理性质、力学性能上差别
巨大．对寿命有重要影响的是工作和后冷过程，此
时气壁面和外壁面温差最大，起动时，气壁侧温度
升高导致的膨胀被大刚性外壁限制，内壁发生大
的压缩应变；后冷时，内壁发生大的拉伸应变．
外壁刚性定义为外壁材料的弹性模量与外壁

厚度的乘积．图４～图６分别为不同厚度外壁松
弛后推力室应变分布、Ｄ 点单循环应力－应变曲
线、Ｄ点单循环有效应变曲线．
由图４可知，减小推力室外壁刚性可以减小

内壁残余应变．由图５可知，减小推力室外壁刚性
可以减小内壁在工作和后冷阶段的应变水平．由
图６可知，减小推力室外壁刚性可以减小内壁有
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图４　松弛阶段切向应变分布

Ｆｉｇ．４　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ　ｓｔｒａｉｎｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｒｅｌａｘａｔｉｏｎ

图５　Ｄ点切向应力－应变曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｓｔｒｅｓｓ－ｓｔｒａｉｎ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄ

图６　Ｄ点有效应变

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ　ｓｔｒａｉｎ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄ

效应变．表２为不同外壁厚度Ｄ 点损伤，由表２
可知，减小外壁刚性可以减小内壁低周疲劳损伤
及棘轮损伤，从而延长推力室内壁寿命，但增加的
幅度不大．

表２　不同外壁厚度Ｄ点损伤

Ｔａｂｌｅ　２　Ｄａｍａｇｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄｆｏｒ　ｖａｒｉｏｕｓ

ｃｌｏｓｅｏｕｔ　ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

外壁厚度

５ｍｍ　 ４ｍｍ　 ３ｍｍ

Ｄｌｃｆ ０．００７　３　 ０．００７　１　 ０．００６　９

Ｄｒａｔｃｈ ０．０２８　３　 ０．０２７　４　 ０．０２６　５

Ｄｔｏｔａｌ ０．０３５　６　 ０．０３４　５　 ０．０３３　４

３．３　不同冷却通道高宽比

喉部区域是推力室失效区域，因此应减小喉
部区域的热和机械载荷．图７为不同冷却通道高
宽比下流－热耦合计算结果．由图７可知，增加冷
却通道高宽比可以减小壁温，但会增加冷却剂压
力损失，这是由于大高宽比增加了冷却剂与冷却
通道的接触面积，使壁温降低及压力损失增加；同
时由于存在延伸的肋，肋能提高冷却效率，使壁温
降低．

图７　流－热耦合计算结果

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｕｉｄ－ｔｈｅｒｍａｌ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｒｅｓｕｌｔｓ

图８、图９分别为不同高宽比冷却通道推力
室残余应变分布、Ｄ点应力－应变分布，由图可知，
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大高宽冷却通道会减小推力室内壁残余应变．
图１０为不同高宽比冷却通道Ｄ 点有效应变

分布，由图可知，大高宽比冷却通道会减小工作、
后冷及松弛阶段的有效应变．这是由于在工作阶
段，大高宽比会减小气壁温及减小冷却剂与燃气

图８　松弛阶段切向应变分布

Ｆｉｇ．８　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｔｏｔａｌ　ｓｔｒａｉｎｓ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ　ｒｅｌａｘａｔｉｏｎ

图９　Ｄ点切向应力－应变曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌ　ｓｔｒｅｓｓ－ｓｔｒａｉｎ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄ

间的压力差，从而减小作用在内壁上的热和机械
载荷，减小有效应变；在后冷及松弛阶段，对于大
高宽比冷却剂通道，由于工作阶段壁温和冷却剂
压力小，在接下来的后冷阶段，载荷下降梯度小，
因此后冷及松弛阶段有效应变小．

图１０　Ｄ点有效应变

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ　ｓｔｒａｉｎ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄ

表３为不同高宽比Ｄ 点损伤．由表３可知，
大高宽比冷却通道可以减小Ｄ点损伤，延长推力
室内壁寿命．

表３　不同高宽比Ｄ点损伤

Ｔａｂｌｅ　３　Ｄａｍａｇｅ　ｏｆ　ｐｏｉｎｔ　Ｄｆｏｒ　ｖａｒｉｏｕｓ　ＡＲｓ

高宽比Ｒａ

５．６３　 ８．２

Ｄｌｃｆ ０．００７　３　 ０．００３　４

Ｄｒａｔｃｈ ０．０２８　３　 ０．０１７

Ｄｔｏｔａｌ ０．０３５　６　 ０．０２０　４

４　结　论

本文采用流－固耦合方法对可重复使用技术
进行数值验证，主要结论如下：

１）推力室内壁材料应具有高的强度，合理延
展性和导热系数．
２）采用低刚性外套可以提高推力室内壁寿
命，但增加幅度较小．
３）大高宽比冷却通道可以提高推力室内壁
使用寿命，但冷却剂压降大．
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