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院（系）名  称：     宇  航  学  院     
学  生  姓  名：       李  东  来       
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指  导  教  师：       张  黎  辉       
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课 程 设 计 任 务 书
	一、课程设计题目：

	设计实验用液体火箭发动机推力室

	

	二、课程设计题目的原始数据及设计技术要求

	推力：500N

	燃料：气氧+75%酒精

	余氧系数：α=0.8

	燃烧室压力：2MPa

	出口压力：0.1MPa

	

	

	三、课程设计任务：

	1进行热力计算、推力室结构参数计算：确定圆柱形燃烧室直径、

	   长度，喉部直径，喷管收敛段、扩张段长度，喷管出口直径。

	2进行喷嘴设计、推力室水冷却计算。

	3 详细设计并绘制推力室部件总图。

	  4 零件设计：

	  5 撰写设计说明书。

	四、课程设计日期：自2015年12月14日至2016年1月22日

	学  生：   李  东  来        指导教师： 张  黎  辉

	班  级：     121516          教研室主任：
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I

[bookmark: _Toc441195048]1.设计参数
推力：
推进剂：气氧+75%酒精
余氧系数：
燃烧室压力：
出口压力：
[bookmark: _Toc440051898][bookmark: _Toc441195049]2.推力室参数计算结果
化学当量混合比，实际混合比，地面理论比冲，特征速度，扩张比。
	
	燃烧室圆筒段
	喷管入口截面
	喷管喉部截面
	喷管出口截面

	压强（MPa）
	2
	2
	1.1552
	0.1013

	燃气温度（K）
	3006.1628
	3006.1628
	2845.8860
	1958.8180

	kJ/(kg·K)）
	2.296
	2.296
	2.28
	2.131

	Pr
	0.5881
	0.5881
	0.5967
	0.7266

	燃气粘度（kg/(m·s)）
	0.00010
	0.00010
	0.00010
	0.00007

	绝热比热比k
	1.1479
	1.1479
	1.1478
	1.2028

	二氧化碳摩尔分数
	0.1704416
	0.1704416
	0.1795622
	0.1856942

	水蒸气摩尔分数
	0.5630810
	0.5630810
	0.5756593
	0.5834841


[bookmark: _Toc440051899][bookmark: _Toc441195050]3.推力室结构参数计算
取燃烧室效率；喷管效率。
推力室总质量流量为：
从而得出：
推力室氧化剂质量流量：
推力室燃料质量流量：
喷管喉部面积：
喉部直径，圆整取，则
取燃烧室的特征长度
燃烧室容积
利用燃烧室收缩比求燃烧室直径
取燃烧室收缩比为则燃烧室横截面积为：
燃烧室直径为：
设计推力室喷管双圆弧收敛段型面
选择，圆整取
选择，取，则
则收敛段长度为：
式中，，则计算得。圆整取
以和所作圆弧切点的位置为


收敛段容积为：
燃烧室圆柱段的长度为：，圆整取114mm
喷管扩张段直径，圆整取32mm
喷管扩张段与喉部截面之间用半径的圆弧过渡
喷管出口角取查得喷管相对长度，求大圆弧相对半径

则：，圆整取
，圆整取
，圆整取
，圆整取
。
[bookmark: _Toc440051900][bookmark: _Toc441195051]4.推力室头部设计
采用带切向孔的直流-离心式喷嘴，燃料采用切向式离心喷嘴，氧化剂采用直流式喷嘴；排布方式：中间1个喷嘴，外圈均布3个喷嘴，燃料和氧化剂喷嘴数量为。
[bookmark: _Toc440051901][bookmark: _Toc441195052]4.1 燃料喷嘴设计
已知：75%酒精密度：
酒精喷嘴压降
根据经验数据确定流量系数。取，得到
则有			 
，圆整取1.1mm

该喷嘴为自击式，故始终为0，取喷嘴偏转角度。
[bookmark: _Toc440051902][bookmark: _Toc441195053]4.2 氧化剂喷嘴：
氧化剂喷嘴质量流量

选取喷嘴压降，取流量系数。
气氧压力

标准状况下，氧气多变指数k=1.4，。由状态方程得

气氧的喷出速度为

由气体直流喷嘴的质量流量方程得

喷孔直径，圆整取，
由几何关系可知壁厚，圆整取
[bookmark: _Toc440051903][bookmark: _Toc441195054]5.推力室身部设计
[bookmark: _Toc440051904][bookmark: _Toc441195055]5.1 推力室圆筒段冷却计算
[bookmark: _Toc440051905][bookmark: _Toc441195056]5.1.1 燃气的气动参数
圆筒段燃气温度
燃气多变指数k=1.15
燃气定压比热容 
燃气粘度 
燃气普朗特数 
[bookmark: _Toc440051906][bookmark: _Toc441195057]5.1.2 计算燃气与内壁面的对流换热密度
圆筒段横截面积

喷管喉部过渡平均半径

假设内壁温度：。
利用巴兹法计算燃气与内壁面的对流换热系数：
根据，查表得到考虑附面层内燃气性能变化的修正系数。
燃气与内壁面的对流换热系数

燃气与内壁面的对流换热密度
[bookmark: _Toc440051907][bookmark: _Toc441195058]5.1.3 计算燃气与内壁面的辐射热流密度
根据，查得气体对整个壁面辐射的平均射线长

水蒸气分压 
二氧化碳分压 
计算得到        
查图得水蒸气发射率，指数关系，则水蒸气的实际发射率为

查图得二氧化碳发射率，则总的发射率为

壁面发射率一般取为，则实际有效壁面发射率为

由于壁面温度较低，故壁面对燃气的辐射可以忽略，因此燃气辐射热流密度为

[bookmark: _Toc440051908][bookmark: _Toc441195059]5.1.4 计算总热流密度、总热流量及冷却剂流量
总热流密度  
取推力室圆筒段壁厚，则外壁面温度	
总热流量    
若要求冷却水通过冷却通道时的温升为40K，则冷却水流量为

冷却水的温度可以取为		
[bookmark: _Toc440051909][bookmark: _Toc441195060]5.1.5 确定冷却通道参数
推力室内壁面及肋条材料为1Cr18Ni9Ti，导热系数，内壁厚，冷却通道高度h=3mm，肋条厚b=1.5mm，冷却通道宽a=2mm，则当量直径，冷却通道数n=57。
[bookmark: _Toc440051910][bookmark: _Toc441195061]5.1.6 计算内壁面和外壁面温度
冷却通道面积			
冷却剂流速			
冷却剂雷诺数    		
冷却剂普朗特数		
冷却剂努塞尔数		
冷却剂和外壁面的对流换热系数	
液体壁面温度			
气体壁面温度			
由计算结果可知，推力室圆筒段气体壁面小于假定的温度500K,相差2.4%小于5%，符合冷却要求。
[bookmark: _Toc440051911][bookmark: _Toc441195062]5.2 推力室喉部冷却计算
[bookmark: _Toc440051912][bookmark: _Toc441195063]5.2.1 燃气的气动参数
喉部燃气温度		。
燃气多变指数		k=1.1478。
燃气定压比热容	
燃气粘度			
燃气普朗特数		Pr=0.5967
喉部压力			
[bookmark: _Toc440051913][bookmark: _Toc441195064]5.2.2 计算燃气与内壁面的对流换热密度
喉部横截面积		
喷管喉部过渡半径	
假设内壁温度：	。
利用巴兹法计算燃气与内壁面的对流换热系数
根据，查表得到考虑附面层内燃气性能变化的修正系数。
燃气与内壁面的对流换热系数

燃气与内壁面的对流换热密度

[bookmark: _Toc440051914][bookmark: _Toc441195065]5.2.3 计算燃气与内壁面的辐射热流密度
根据，查得气体对整个壁面辐射的平均射线长

水蒸气分压		
二氧化碳分压		
计算得到						
查图得水蒸气发射率，指数关系，则水蒸气的实际发射率为

查图得二氧化碳发射率，则总的发射率为

壁面发射率一般取为，则实际有效壁面发射率为

由于壁面温度较低，故壁面对燃气的辐射可以忽略，因此燃气辐射热流密度为

[bookmark: _Toc440051915][bookmark: _Toc441195066]5.2.4 计算总热流密度、总热流量及冷却剂流量
总热流密度

取推力室圆喉部壁厚，则外壁面温度

取喉部截面长度10mm
总热流量			
冷却水流量为，则喉部内冷却水温升：

取定性温度313K
[bookmark: _Toc440051916][bookmark: _Toc441195067]5.2.5 确定冷却通道参数
推力室内壁面及肋条材料为1Cr18Ni9Ti，导热系数，内壁厚，冷却通道高度h=3mm，肋条厚b=1.5mm，冷却通道宽a=2mm，则当量直径，冷却通道数n=14。
[bookmark: _Toc440051917][bookmark: _Toc441195068]5.2.6 计算内壁面和外壁面温度
冷却通道面积		 
冷却剂流速		 
冷却剂雷诺数		
冷却剂普朗特数	 
冷却剂努塞尔数	
冷却剂和外壁面的对流换热系数
 
液体壁面温度		
气体壁面温度		
由计算结果可知，推力室喉部气体壁面大于假定的温度740K,相差1.7%小于5%，，且当时1Cr18Ni9Ti不会失效，故符合冷却要求。
[bookmark: _Toc440901913][bookmark: _Toc441195069]6.推力室强度校核
[bookmark: _Toc440901914][bookmark: _Toc441195070]6.1推力室圆筒段强度校核
圆筒段所选材料为1Cr18Ni9Ti，查机械手册得：抗拉强度为，屈服极限为
将推力室圆筒段视为承压薄壁圆筒，其周向应力为

轴向应力为

径向应力为

推力室圆筒段内壁温度约，温度较高，材料的屈服极限有所下降，故采用较大的安全系数，取
许用应力为

由第三强度理论有

由第四强度理论有

由此推力室圆柱段满足强度条件
[bookmark: _Toc440901915][bookmark: _Toc441195071]6.2喷管强度校核
喷管所选材料为1Cr18Ni9Ti，查机械手册得：抗拉强度为，屈服极限为
喷管喉部周向应力

喷管喉部轴向应力为

喷管喉部径向应力为

推力室圆筒段内壁温度约，温度更高，材料的屈服极限下降更多，故采用更大的安全系数，取
许用应力为

由第三强度理论有

由第四强度理论有

由此推力室喷管段满足强度条件
综上，推力室各段在保证发动机性能和冷却要求的前提下均满足强度条件。
[bookmark: _Toc441195072]7.点火器设计
点火器采用棒料加工而成，在棒料的一侧边钻孔，用来安装酒精管嘴和电点火塞，气氧管嘴安装在上部平面。为保证点火腔有一定的压力，应设计燃气通道喉部，具体计算如下：


[bookmark: _Toc441195073]8.螺栓强度校核
燃烧室压力为2，酒精腔压力为2.4，气氧腔压力为2.5，喷管出口压强为1。本地面试验用气氧酒精发动机采用强度等级为4.6级受拉螺栓，螺栓材料为钢，其强度极限为

则其屈服极限为
取安全系数为1.5，则许用屈服极限为

综合螺栓受力，得到与下底和法兰连接的螺栓所受的力为

上底与中底采用螺钉连接，校核如下                           
经过校核，所有螺栓和螺钉强度都符合要求。
[bookmark: _Toc441195074]9.整体结构分析
为便于设计加工，结构上多采用焊接进行连接。该发动机是单件生产，因此大部分零件均采用机械加工，零件尽量采用标准件。发动机燃烧室燃气温度较高，对材料耐高温性能均有很高的要求。
[bookmark: _Toc441195075]9.1头部结构
该发动机采用三底两腔的经典结构。上底和中底通过螺钉连接。该发动机仅用于地面，故可以采用简单且可重复使用的电点火方式。
气氧和酒精分别通过不同的管路进入两个腔体，并从三个直流撞击式喷嘴喷入燃烧室燃烧。
[bookmark: _Toc441195076]9.2喷注器
    本发动机是气氧酒精双组元发动机，采用直流撞击式双组元喷注器。作为燃料的酒精通过自击式喷嘴喷注进入燃烧室，这样液滴细度高好而且混合距离短。作为氧化剂的气氧，从结构简单原则敖律，让其通过中间的直流喷嘴喷出，与酒精混合即可。
喷注盘面较小，故喷嘴数量不宜过多，可选择三个喷注器并均匀分布在点火器出口的圆周上。
[bookmark: _Toc441195077]9.3点火器
该发动机用于地面试验，故可以使用电点火，结构简单，可靠性高，可重复使用，点火组元仍然采用气氧和酒精，使其燃烧产物同推力室一致，预燃室通过螺纹与上底连接。点火器的燃气通过其喉部进入燃烧室点燃主推进剂。
[bookmark: _Toc441195078]9.4推力室
燃烧室为圆筒形，圆筒段采用的材料为1Cr18Ni9Ti。
圆筒段采用的冷却方式为外冷却，冷却通道为铣槽结构，有56个冷却通道。
该发动机为试验用，其收缩段采用双圆弧型面，扩张段也采用双圆弧型面。与燃烧室为一体，冷却方式为外冷却，喉部有18个冷却通道，。
喷管冷却套采用两个对称的版套筒，用焊接的方式连接而成。
[bookmark: _Toc441195079]9.6密封结构
    该发动机中需要考虑的密封较多，为简单起见，在没有高温燃气处的密封均采用国家标准液压气动用o型橡胶密封圈，在接触高温燃气处采用矩形紫铜密封圈。


[bookmark: _Toc441195080]10.感悟
    经过此次课程设计，我对于火箭发动机设计方面的理论知识有了更深的理解，同时也对于机械设计的流程有了进一步的掌握。在本次设计中，张老师曾多次向我提出某零件如何安装，如何定位，如何确保密封的提问，让我意识到自己在多方面考虑火箭发动机设计问题方面还有着很多的不足。而此次的课程设计也正是为我提供了这样一个实践的机会，来了解设计人员在设计火箭发动机时所要考虑的多方面问题。不仅如此，此次火箭发动机课程设计的重头戏——手工绘制设计图也同样让我感受到自己在工程制图方面的不足，同时也为我提供了锻炼的机会。总之，在此次课程设计中，我的收获很大，从理论计算到实际制图的能力都有了不小的提升。感谢学院安排的此次课程，感谢张黎辉老师的悉心教导。
	北京航空航天大学课程设计	
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