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摘　 要：针对液体火箭发动机再生冷却推力室内壁结构多发的“狗窝”失效问题，仿真再现循环载荷

下塑性应变累积的棘轮效应，并定量分析其对推力室内壁结构寿命的影响。 对推力室内壁进行三维

传热分析，在传热分析结果的基础上对该结构在循环载荷下的应力应变演化进行非线性平面应变有

限元分析。 根据有限元分析结果，对内壁结构的棘轮效应展开描述并计算棘轮损伤，分别使用 Ｍｏｒｒｏｗ
修正模型、Ｎｏｒｔｏｎ 蠕变模型计算其低周疲劳损伤及蠕变损伤。 基于 Ｍｉｎｅｒ 线性累积损伤理论，提出了

综合考虑棘轮损伤、低周疲劳损伤及蠕变损伤的推力室内壁结构寿命预估方法。 结果表明：喉部附近

内壁下表面中点处会最先失效破坏，推力室内壁结构使用寿命为 ３３ 次；在导致该点的总损伤中，棘轮

损伤、蠕变损伤和低周损伤分别占比 ５２％、３２％和 １６％，说明了棘轮效应是导致推力室结构失效的主

要原因。 所提研究方法对液体火箭发动机再生冷却推力室结构的寿命定量分析、优化设计及未来可

重复使用火箭发动机设计提供重要的工程参考。
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　 　 可重复使用火箭发动机是发展绿色航天工程的

重点研究工作之一［１⁃２］。 美国私立太空企业 ＳｐａｃｅＸ
公司近年成功研制的“梅林”火箭发动机使得“猎鹰

９ 号”和“重型猎鹰”运载火箭具有了一定的重复发

射能力。 英国开展能重复使用超过 １００ 次的“佩

刀”发动机的研制工作，并计划将其安装在“云霄

塔”太空飞机［３］。 欧洲宇航院（ＥＳＡ）的“未来发射

器”计划，基于先进 ３Ｄ 打印技术研制的“普罗米修

斯”低成本发动机及可重复使用飞行器样机“西弥

斯女神号”都在进行紧锣密鼓的试验［２］。 俄罗斯针

对 １０～５００ ｋｇ 小载荷商业发射市场，正研制可重复

使用的“飞翼⁃ＳＶ”轻型运载火箭及相关发动机［４］。
我国已成功研制出 ５０ 吨级氢氧发动机 ＹＦ⁃７７ 和

１２０ 吨级液氧煤油发动机 ＹＦ⁃１００，并作为新一代运

载火箭的动力系统推动近些年我国航天事业的巨大

发展［５⁃６］。 与此同时，我国已展开了可重复使用液

氧煤油发动机、液氧液氢发动机、液氧甲烷发动机关

键技术攻关，对可重复使用运载火箭的研制制定了

“三步走”的发展战略［７］。
推力室作为液体火箭发动机的核心结构，承担

着推进剂混合燃烧、释放热量、产生推力及完成能量

转化的工作，自然成为了可重复使用关键技术研发

和验证的重点结构。 在推力室工作过程中，其内部

的燃气压力、温度及流体物性变化十分剧烈，燃气压

力最大可高达 ２００ 个大气压，燃气温度最大可达到

３ ６００ Ｋ，最大速度可超过 ６ 马赫［８］。 这些复杂的载

荷循环会使推力室薄壁夹层结构产生低周疲劳和高

温蠕变效应，而且推力室在循环加载下受到的载荷

往往是非对称应力控制的循环加载，这会导致结构

无法恢复的塑性应变逐渐累积产生棘轮效应，大大

缩短推力室的使用寿命。
低周疲劳、高温蠕变效应和棘轮效应这 ３ 种行

为的共同作用会造成推力室薄壁夹层结构失效，大
大降低了推力室的使用寿命。 国内外专家学者先后

对推力室结构的失效机理及寿命预测方法进行了大

量有效工作。
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羽中豪等［９］使用准二维传热计算方法、二维热

－固耦合方法和局部应变法研究了室压、推力燃料

混合比对推力室棘轮效应的影响。 孙冰等［１０］ 使用

二维热－固耦合分析方法对推力室内壁进行非线性

平面应变分析，并预测了内壁结构的使用寿命。 孙

冰和宋佳文［１１⁃１３］ 使用整场耦合方法对液氧甲烷发

动机推力室内部的燃烧和冷却剂流动换热特性进行

三维仿真，获得了推力室在不同试车阶段的应变分

布，并比较了瞬态加载和稳态加载下的最大残余应

变。 Ｄｉ 等［１４］研究了喷油器二维喷流导致推力室壁

面周向温度分布不均的现象，并发现棘轮效应是导

致结构失效的主要原因。 Ｐｉｚｚａｒｅｌｌｉ［１５］用代数模型对

推力室使用寿命进行预测分析，预测准确率超过

８０％。 Ｒｉｃｃｉｕｓ 等［１６］发现由燃烧造成的推力室铜合

金内壁粗糙度的增加能降低推力室 ２８％的疲劳

寿命。
本文针对某液体火箭发动机再生冷却推力室的

薄弱环节结构———流道喉部薄壁夹层结构，建立其

局部二维平面应变有限元模型，通过传热仿真和非

线性结构分析获得循环载荷下的温度分布和应力应

变响应变化规律，研究了该结构产生的棘轮效应，并
揭示了棘轮、蠕变及疲劳损伤对推力室结构使用寿

命的影响。

１　 物理模型与计算方法

１．１　 物理模型

再生冷却推力室采用了大量如图 １ 所示的带铣

槽的钎焊薄壁夹层结构，图中从内至外依次为内壁、
再生冷却通道及外壁，相邻冷却通道之间由肋片隔

开。 在设计阶段，为了使火箭发动机具有高推重比，
在保证强度 ／刚度足够的条件下尽可能使结构轻量

化，导致发动机的薄壁夹层结构设计几乎达到了材

料的承载极限。

图 １　 推力室薄壁夹层结构及“狗窝”失效示意图

本文研究对象为某型液氧煤油火箭发动机推力

室喉部结构，该结构的内壁和肋片采用 ＮＡＲｌｏｙ⁃Ｚ 铜

合金材料，外壁则采用 １Ｃｒ２１Ｎｉ５Ｔｉ 不锈钢材料，如
图 ２ 所示。

图 ２　 推力室结构及其喉部局部细节

推力室喉部截面是循环对称结构，内壁和外壁

之间均匀分布着 ２７０ 条再生冷却通道。 根据其轴对

称特性，选取如图 ３ 所示的二分之一冷却通道截面

作为计算模型。

图 ３　 二分之一冷却通道物理模型及有限元模型

·４２７·
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使用八节点四边形单元对模型进行网格划分，
共生成 １５ ５９２ 个节点和 ４ ９０１ 个单元。 为了便于后

续工作描述模型温度变化和预测寿命，在模型上依

次选取 ７ 个参考点，其中 Ａ，Ｂ 点分别为外壁面上、
下端，Ｃ，Ｄ 点为冷却通道肋片的上下顶点，Ｅ，Ｆ，Ｇ
点位于靠近高温燃气通道的内壁面上。
１．２　 控制方程

本文采用单向耦合方法，先通过传热分析计算

整个工作循环中结构的温度场分布，再在其基础上

进行瞬态结构分析得到结构的应力应变演化结果。
传热分析的控制方程为无内部热源的导热微分

方程

ρｃ ∂Ｔ
∂ｔ

＝ ∇·（λ∇Ｔ） （１）

式中： Ｔ 为结构温度；λ 为推力室材料导热率；ρ 为材

料密度；ｃ 为推力室材料比热容；∇ 为哈密顿算子。
在进行结构分析时，结构的总应变 εｔｏｔａｌ 由热应

变 εｔｈ、弹性应变 εｅｌ、塑性应变 εｐｌ 和蠕变应变 εｃｒ 组

合而成

εｔｏｔａｌ ＝ εｔｈ ＋ εｅｌ ＋ εｐｌ ＋ εｃｒ （２）
　 　 在计算热应变时使用的公式为

εｔｈ ＝ ａΔＴ （３）
式中： ａ 为材料的热膨胀系数；ΔＴ 为相对参考温度

的温度变化量。
在计算弹性应变和塑性应变时，使用 Ｖｏｎ Ｍｉｓｅｓ

屈服准则来判断材料是否达到屈服，其表达式为

ｆ ＝ ３
２
（ｓ － α）：（ｓ － α） － σｙ ＝ ０ （４）

式中： ｆ 为屈服函数；ｓ 为偏应力张量；α 为背应力张

量，即屈服面中心；σ ｙ 为屈服应力。 达到屈服面后

塑性应变产生，塑性应变沿着屈服面梯度方向增加

ｄεｐｌ ＝ ｄλ ∂ｆ
∂σ

（５）

式中： ｄλ 为塑性乘子，即等效塑性应变增量；σ为应

力张量。
本文使用 Ｃｈａｂｏｃｈｅ 随动硬化模型来描述背应

力张量的演化过程，在该本构关系中，总背应力由多

级背应力分量叠加得到，如（６）式所示

ｄα ＝ ∑
Ｍ

ｉ ＝ １
ｄαｉ （６）

ｄαｉ ＝
２
３
Ｃ ｉｄεｐｌ － γｉαｉｄｐ （７）

式中： Ｍ 为背应力分量的级数；Ｃ ｉ 和 γ ｉ 为随动硬化

参数；ｄｐ 为累积塑性应变，其表达式为

ｄｐ ＝ ２
３
ｄεｐｌ：ｄεｐｌ （８）

　 　 由于金属材料力学性能受温度影响较大，本文

将 Ｅｓｐｏｓｉｔｏ 等［１７］ 得到的 ＮＡＲｌｏｙ⁃Ｚ 材料在高低温环

境下的单轴拉伸试验数据，使用背应力级数为 ４ 的

Ｃｈａｂｏｃｈｅ 模型进行拟合，得到不同温度下的随动硬

化参数，如表 １ 所示。 试验曲线与拟合曲线如图 ４
所示，可以看到拟合曲线与试验曲线［１７］ 在弹性段和

塑性段的吻合度都很高，说明随动硬化模型参数合

理准确，能够准确描述该材料的弹塑性变形。

表 １　 ＮＡＲｌｏｙ⁃Ｚ 材料随动硬化参数

温度 ／ Ｋ Ｃ１ ／ ＭＰａ γ１ Ｃ２ ／ ＭＰａ γ２ Ｃ３ ／ ＭＰａ γ３ Ｃ４ ／ ＭＰａ γ４

２９４．３ ２１ ２６７ ４ ５３７ １９ ５９１ ４５７ ３ ０９３ １６１ ２２４ ５５
５９３．１ ２１ ８６１ ４ ０７９ １９ ８５１ ４７９ １ ２０９ １５１ ２９３ ６３
８１０．９ ２９ ９６４ １ ６６１ ９ ４８７ ９９６ ４ ５７１ ２４９ ２１２ ９３

图 ４　 ＮＡＲｌｏｙ⁃Ｚ 材料不同温度下的单轴拉伸曲线

　 　 在计算高温蠕变应变时，使用 Ｎｏｒｔｏｎ 蠕变模型

来进行描述，其表达式为

ε̇ｃｒ ＝ Ａσｎ
ｅｑｅｘｐ －

Ｑｃ

ＲＴ
æ

è
ç

ö

ø
÷ （９）

式中： ε̇ｃｒ 为蠕变速率；σｅｑ 为等效应力；Ａ 为材料常

数；ｎ 为蠕变指数；Ｑｃ 为蠕变激活能；Ｒ 为气体常数。
本文使用 Ｅｌｌｉｓ 等［１８］ 得到的 ＮＡＲｌｏｙ⁃Ｚ 材料在不同

温度、不同应力水平下的蠕变试验数据，对其进行拟

合，得到了 Ｎｏｒｔｏｎ 模型中各参数，如表 ２ 所示。

·５２７·
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表 ２　 Ｎｏｒｔｏｎ 蠕变模型参数

Ａ ／ （（ＭＰａ） －ｎ ／ ｈ） ｎ
Ｑｃ

Ｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ／ Ｋ

６．３０５×１０６ ３．３７３ ２．９３０×１０４

１．３　 寿命预估模型

推力室喉部结构在每个循环下产生的总损伤

Ｄｔｏｔａｌ由低周疲劳损伤 Ｄｆ、棘轮损伤 Ｄｒ 和蠕变损伤

Ｄｃ 组成，可按照 Ｍｉｎｅｒ 线性累积损伤理论来计算每

个循环下的总损伤［１０］

Ｄｔｏｔａｌ ＝ ４ × （Ｄｆ ＋ Ｄｒ ＋ Ｄｃ） （１０）
式中，４ 为安全因子。

在计算低周疲劳损伤时，以该次循环应力水平

下的疲劳循环寿命 Ｎｆ 的倒数来定义低周疲劳损伤

Ｄｆ ＝
１
Ｎｆ

（１１）

　 　 本文使用基于平均应力的 Ｍｏｒｒｏｗ 修正模型来

计算每个循环下的低周疲劳损伤，其表达式为

εａ ＝
σ′ｆ － σｍ

Ｅ
（２Ｎｆ） ｂ ＋ ε′ｆ １ －

σｍ

σ′ｆ
æ

è
ç

ö

ø
÷ （２Ｎｆ） ｃ（１２）

式中： εａ 为应变幅值；σｍ 为平均应力；σ′ｆ 为疲劳强

度系数；ｂ 为疲劳强度指数；ε′ｆ 为疲劳延性系数；ｃ 为
疲劳延性指数。

每个循环下棘轮损伤可以用残余应变增量与材

料断裂应变的比值来表示

Ｄｒ ＝
ｍａｘ（０，εｅｎｄ － εｂｅｇｉｎ）

εｕ
（１３）

式中： εｅｎｄ 为当前循环结束时的残余应变；εｂｅｇｉｎ 为当

前循环开始时的残余应变；εｕ 为材料单轴拉伸时的

断裂应变。
蠕变损伤定义为当前应力水平和温度下的累计

保载时间 ｔ 与该应力下的断裂时间 ｔｃ 之比

Ｄｃ ＝
ｔ
ｔｃ

（１４）

１．４　 边界条件设置

该型液体火箭发动机一个完整的循环加载分为

启动－热试车－后冷－关机 ４ 个阶段，各阶段时长分

别为 ５，３００，２０，６００ ｓ，环境温度为 ２９５．１５ Ｋ。 在不

同的试验阶段下，对模型边界条件的设置是不同的。
１） 热分析的边界条件设置

将图 ３ 中对称边界 Γｓｙｍ设置为绝热边界，即在

该边界法线方向上的温度梯度为 ０
∂Ｔ
∂ｎ

＝ ０，　 ｈｓｙｍ ＝ ０，　 ∀ｘ ∈ Γｓｙｍ （１５）

式中： ｎ 为边界的法线方向；ｈｓｙｍ 为对称边界的对流

传热系数。
而内壁与外部环境、冷却通道和高温环境直接

接触的边界为耦合边界，在该边界上存在如（１６） 式

所示的对流关系

　 ｈｃｏｎ（Ｔｂｕｌｋ － Ｔｗａｌｌ） ＝ ｎ·λ∇Ｔｗａｌｌ， ∀ｘ ∈ Γｃｏｎ （１６）
式中：Γｃｏｎ 为耦合边界；ｈｃｏｎ 为耦合边界的对流传热

系数；Ｔｂｕｌｋ 为流体温度；Ｔｗａｌｌ 为固体壁面温度。 在热

分析中各耦合边界条件设置如表 ３ 所示，表中下标

ｏｕｔ、ｃｏｏｌ 和 ｈｏｔ 分别表示外壁面、冷却通道壁面和内

壁面，ＣＦＤ 代表由流－热耦合计算得到的壁面参数

设置。
表 ３　 热分析边界条件设置

状态 Ｔｏｕｔ ／ Ｋ ｈｏｕｔ ／ （Ｗ·ｍ－２·Ｋ－１） Ｔｃｏｏｌ ／ Ｋ ｈｃｏｏｌ ／ （Ｗ·ｍ－２·Ｋ－１） Ｔｈｏｔ ／ Ｋ ｈｈｏｔ ／ （Ｗ·ｍ－２·Ｋ－１）
开机 ／后冷 ２９５．１５ １０ ３０９ ４２ ５２５ ２９５．１５ １０
热试车 ２９５．１５ １０ ＣＦＤ ＣＦＤ ＣＦＤ ＣＦＤ
关机 ２９５．１５ １０ ２９５．１５ １０ ２９５．１５ １０

　 　 ２） 结构分析的边界条件设置

在进行结构分析时，将传热分析得到的每一步

结构温度分布作为温度体载荷。 由于推力室薄壁夹

层结构对称特性，将模型两边设置为对称边界。 将

各阶段下耦合边界上的载荷分别施加在相应边界

上，各阶段下边界载荷如表 ４ 所示。

表 ４　 结构分析边界条件设置 ＭＰａ

状态 ｐｏｕｔ ｐｃｏｏｌ ｐｈｏｔ

开机 ／后冷 ０．１０１ ４．２０ ０．１０１
热试车 ０．１０１ ２７．３０ １０．７８
关机 ０．１０１ ０．１０１ ０．１０１

·６２７·
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２　 计算结果与分析

２．１　 热分析结果

图 ５ 为不同阶段下的结构温度分布，图 ６ 为结

构上 ７ 个参考点温度随时间变化曲线。 可以看到，

图 ５　 各阶段结构温度分布

图 ６　 参考点温度变化曲线

由于外壁材料的导热率小于内壁材料，内壁上的参

考点温度会很快到达稳定，而外壁面上的参考点则

会出现一定的延迟才能到达稳定。 在整个工作过程

中，下表面出现最高温度且该部位温度变化最大，温
度最大点出现在热试车阶段，此时内壁下表面 Ｇ，Ｆ
点处的最高温度分别为 ８６２ Ｋ，８５１ Ｋ。
２．２　 结构分析结果

图 ７ 和图 ８ 分别为各阶段下结构的应力和应变

分布。

图 ７　 各阶段结构应力分布　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 各阶段结构应变分布

　 　 在开机阶段，结构总体温度仅提升到 ３０９ Ｋ 左

右，虽然结构整体开始膨胀，但由于冷却通道内煤油

的压力载荷较低，整体结构的压应变和压应力都处

于较低水平。
在热试车阶段，外壁和肋片上半部的温度普遍

低于 ４５０ Ｋ，该区域膨胀时内部的压应变较小。 同

时由于外壁的热膨胀系数小于肋片的热膨胀系数，
肋片阻碍了外壁的膨胀，所以外壁 Ｃ 点处出现了最

大压应力 ４３４．２３ ＭＰａ。 高温燃气会在内壁下表面

产生较大的压力载荷进而阻止附近结构的膨胀，越

靠近燃气的区域受到的阻碍作用越大，因此内壁下

表面结构内部的压应力要小于内壁上表面。 此时内

壁下表面的 Ｇ 点处出现了最大压应变 ２．３０７×１０－２，
这是因为该阶段下冷却通道内煤油作用在内壁上表

面的压力大于高温燃气对内壁下表面的压力，使得

内壁向燃气侧凸出并弯曲，由此造成 Ｇ 点附近区域

受压严重。
在后冷阶段，内壁区域温度在短时间内降低了

很多，其中下表面温度最高降幅达 ５５０ Ｋ，导致该区

域出现了收缩趋势，因此该区域的应力和应变普遍
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为正。 冷却通道内煤油对周围壁面仍有压力作用，
而燃气作用域内壁下表面的压力在该阶段因燃烧终

止而消失，导致内壁向燃烧室凸出的趋势更加明显，
Ｆ 点出现了最大拉应变 ４． ４６７ × １０－３，拉应力值为

２０５．１３ ＭＰａ。
在关机阶段，由于结构在之前的试验阶段已经

出现了塑性应变，在卸掉热载荷和压力载荷后这些

不可恢复的塑性应变作为残余应变仍存在结构中。
关机阶段结束时的结构温度相较于后冷阶段结束时

的温度只降低了约 １４ Ｋ，所以两时刻下的应力和应

变分布云图相差不大。 Ｆ 点处的最大残余应变为

４．４３７×１０－３。
２．３　 循环载荷下结构棘轮效应研究

在获得单次循环加载下结构的温度变化和应力

应变演化规律后，对 １０ 个连续循环加载下结构的应

力应变演化过程进行了仿真。 图 ９ 为不同循环加载

次数后的结构残余应变分布，可以看到残余应变集

中出现在内壁区域，并且每个循环下残余应变的分

布云图基本相同，只是残余应变的绝对值随着循环

数的增加而逐渐增大。

图 ９　 多次循环加载后的残余应变分布

图 １０ 为内壁上 Ｄ，Ｅ，Ｆ，Ｇ 点在 １０ 次循环加载

中的应力－应变曲线，可见每个点都是应力控制的

非对称循环加载，并且都产生了棘轮效应。 而且在

后续几个循环中参考点的应力－应变曲线形状趋势

基本相同，呈现了一种渐进稳定性，这就是材料在非

对称应力循环中的调整行为。

图 １０　 各点应力－应变曲线

　 　 为了定量评估各点的棘轮效应大小，采用棘轮

应变作为评估指标。 使用每个循环中初始残余应变

和循环结束时的残余应变之差来确定棘轮（残余）
应变

εｒ ＝ εｅｎｄ － εｂｅｇｉｎ （１７）
　 　 图 １１ 为各点的棘轮应变发展曲线，可以看到在

第二次循环后各点的棘轮应变变化与循环次数基本

上呈线性变化，即体现了非对称应力循环中的调整

行为。 随着循环数的增加，位于内壁上表面的 Ｄ，Ｅ
点棘轮应变大小变化不大，而位于下表面的 Ｆ，Ｇ 点

的棘轮应变逐渐增大。 其中 Ｆ 点在每个循环下残

余拉应变率约为 ２．３×１０－３ ／次，１０ 次循环加载后残

余拉应变值为 ２．５２９×１０－２；Ｇ 点的残余压应变率约

为 ２．５×１０－３ ／次，１０ 次循环加载后的残余压应变分

别为 ３．１９３×１０－２。

图 １１　 各点棘轮应变发展曲线

根据结构残余应变分布，综合各点的应力－应
变曲线和棘轮应变发展曲线，发现内壁下表面的 Ｆ
点和 Ｇ 点会成为结构的潜在失效点。 这是因为该

两点的残余应变最大，而且该两点在每个循环中的

·８２７·
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应力和应变变化范围也较大导致其低周疲劳损伤也

很大。
图 １２ 为 １０ 次循环后结构的蠕变应变分布及位

移云图，可以看出高温蠕变效应集中出现在温度较

高的内壁下半部，位于内壁下表面的 Ｆ 点和 Ｇ 点的

蠕变效应明显，进一步加速了这两点所在区域的结

构损伤。

图 １２　 １０ 次循环后结构蠕变应变及径向位移分布

图 １３ 为 １０ 个循环下内壁上下表面的 Ｅ 点和 Ｆ
点的径向位移发展曲线。 随着循环数的增加，内壁

会逐渐向燃烧室凸出并减薄，这就是推力室结构典

型的“狗窝”失效模式。

图 １３　 Ｅ 点和 Ｆ 点的径向位移发展曲线

２．４　 推力室结构寿命预测

Ｆ 点和 Ｇ 点在 １０ 次循环下的损伤计算结果如

图 １４ 所示。 可以看到 Ｆ 点的损伤形式为棘轮损伤、
蠕变损伤及低周疲劳损伤，其中棘轮损伤为最主要

的损伤形式，而 Ｇ 点的损伤由蠕变损伤和低周疲劳

损伤构成。 并且由于调整行为，两点每个循环下的

损伤基本保持不变，其中 Ｆ 点的单循环损伤约为

２．９５×１０－２，总损伤为 ３１．１２×１０－２，Ｇ 点的单循环损伤

约为 ２．３２×１０－２，总损伤为 ２４．１２４×１０－２。 根据（１０）
式计算寿命，Ｆ 点、Ｇ 点的失效循环数分别为 ３３ 次

及 ４２ 次。

图 １４　 Ｆ，Ｇ 两点损伤计算结果

综上，在经过 ３３ 次循环加载后，推力室内壁下

表面中心点会首先发生失效破坏。 在导致该点的总

损伤中，棘轮损伤、蠕变损伤和低周损伤分别占比

５２％，３２％和 １６％，说明了棘轮效应是导致推力室结

构失效的主要原因。

３　 结　 论

本文建立了某液氧煤油火箭发动机推力室喉部

结构的周期对称模型，通过三维传热分析获得结构

的循环载荷特征，基于各工况下结构应变及损伤分

析初步揭示棘轮、蠕变及疲劳对推力室结构使用寿

命的影响，得到以下研究结论：
１） 本文建立发动机推力室喉部结构的循环对

称模型，进行推力室流－热－固载荷传递及结构损伤

分析，文中寿命预测模型及方法计算效率高、具有重

要工程参考价值；
２） 定量分析了推力室内壁结构“狗窝”失效的

影响机理，在冷却通道总损伤中棘轮损伤、蠕变损伤

和低周疲劳损伤分别占比 ５２％，３２％和 １６％，因此棘

轮效应是导致其失效的主要原因；
３） 结构的蠕变效应主要集中在内壁的下半部

分，这是因为在热试车阶段该区域的温度很高，进而

引起应力松弛现象。
本文的研究方法及结果可为液体火箭发动机再

生冷却推力室结构优化设计及快速寿命预测提供重
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要的工程参考。 后续工作可进一步考虑推力室工作

时序效应、各损伤模式之间的耦合作用及相关的试

验验证，将会使推力室结构寿命预测结果更加准确。
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