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(57)摘要

本发明提供一种用于火箭发动机的等水力

直径的冷却通道设计方法，根据推力室压力、喷

管扩张比和驻留时间要求，计算出各冷却通道的

内壁面曲线，内壁厚度；由冷却通道的内壁厚度

确定冷却通道底部的高度，进而确定冷却通道底

部的沿程型线，根据冷却通道的数量和肋厚确定

每个冷却通道截面各处的数据，进而得到冷却通

道截面四个侧边的沿程型线；根据前述各计算结

果，即可计算确定发动机截面所有点的三维分

布，从而可通过三维软件设计得到冷却通道的三

维形状。本发明公开的等水力直径冷却通道设计

方法，将传统的冷却通道进行优化，通道内压力

损失小，结构简单、可靠，轻量化作用明显可以有

效的减轻发动机的质量。
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1.一种用于火箭发动机的等水力直径的冷却通道设计方法，其特征在于，包括如下步

骤：

步骤100，设截面形状为扇形的冷却通道围绕推力室分布，根据推力室压力、喷管扩张

比和驻留时间要求，以推力室为圆形对称结构为基础，采用圆柱坐标系统计算出各冷却通

道的内壁面曲线；

步骤200，根据推力室的热防护要求、内壁面的热流分布和材料导热性能，结合推力室

内壁内侧壁温和内壁外侧壁温，计算出冷却通道的内壁厚度；

步骤300，由冷却通道的内壁厚度确定冷却通道底部的高度，进而确定冷却通道底部的

沿程型线，根据冷却通道的数量和肋厚确定每个冷却通道截面各处的数据，进而得到冷却

通道截面四个侧边的沿程型线；

步骤400，根据各计算结果，即可计算确定发动机截面所有点的三维分布，从而可通过

三维软件设计得到冷却通道的三维形状。

2.根据权利要求1所述的设计方法，其特征在于，

所述步骤100中，内壁面曲线Lin的计算公式为：

Lin＝fin(rin,θ,x)

其中，x为喉道中心处为坐标原点的轴向坐标，rin为推力室内壁面曲线Lin的半径。

3.根据权利要求2所述的设计方法，其特征在于，

所述步骤200中，内壁厚度δ1(T,r,θ,x)的计算公式如下：

其中，qw(r,θ,x)为热流分布，k(T,r,θ,x)为材料导热性能参数，Twg为内壁内侧壁温，Twf
为内壁外侧壁温。

4.根据权利要求3所述的设计方法，其特征在于，

所述步骤300中，冷却通道底部的高度r1的计算公式为：

r1＝rin+δ1

其中，rin为推力室内壁和冷却通道底部之间的距离。

5.根据权利要求4所述的设计方法，其特征在于，

所述步骤300中，冷却通道底部的沿程型线L1计算公式为：

L1＝f1(r1,0,x)。

6.根据权利要求5所述的设计方法，其特征在于，

所述步骤300中，冷却通道截面各处的数据包括：底部弧长、顶部弧长、两侧高度、等水

力直径、截面的面积、截面的周长、顶部的高度和圆心角。

7.根据权利要求6所述的设计方法，其特征在于，

设冷却通道的数量为n根，肋厚为W时，

所述底部弧长s1(r,θ,x)为：

s1(r,θ,x)＝2πr1/n‑W

顶部弧长s2(r,θ,x)为：

s2(r,θ,x)＝2πr2/n‑W

两侧高度H均为：
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H＝r2‑r1
等水力直径dH为：

4A/C＝dH＝Const

截面面积A为：

截面周长C为：

C＝s2+s1+2H

顶部高度r2为：

圆心角θ1为：

θ1＝2π/n‑W/r1。

8.根据权利要求7所述的设计方法，其特征在于，

所述步骤300中，冷却通道截面四个侧边的沿程型线计算公式分别为：

顶部沿程型线L2为：

L2＝f2(r2,0,x)

底部的宽度方向一侧型线L3为：

L3＝f3(r1,θ1/2,x)

顶部的宽度方向一侧型线L4为：

L4＝f4(r2,θ1/2,x)

由于推力室外壁的高度为冷却通道顶部高度加上外壁厚，则推力室外壁面高度为:

rout＝r2+δ2

进而得到推力室外壁面的型线为Lout，计算公式为：

Lout＝fout(rout,θ,x)。
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一种用于火箭发动机的等水力直径的冷却通道设计方法

技术领域

[0001] 本发明涉及火箭领域，特别是涉及一种用于火箭发动机的等水力直径冷却通道设

计方法。

背景技术

[0002] 液体火箭发动机推力室压力高，推力室壁面的热流密度大，燃气温度很高可以达

到数千摄氏度，超出了一般发动机材料所能承受的温度。然而推力室壁面允许通过的热流

量却小得多，若不采取必要的防护措施，在这种恶劣条件下会导致推力室壁面的温度过高，

甚至被烧毁的情况。

[0003] 为了进行热防护，发动机的内外壁面之间存在着冷却通道，火箭发动机的冷却通

道截面随着发动机的截面变化，但是通道的水力直径始终保持不变。火箭燃料在通道中高

速流动，吸热升温，对发动机结构进行主动冷却，保护发动机结构不被烧蚀破坏。

[0004] 传统的发动机的冷却通道设计为等截面或者简单的变截面的矩形槽结构，容易造

成较大的流体压力损失。

发明内容

[0005] 本发明的目的是提供一种用于火箭发动机的等水力直径冷却通道设计方法，并可

通过3D打印技术实现结构制作。

[0006] 具体地，本发明提供一种用于火箭发动机的等水力直径的冷却通道设计方法，包

括如下步骤：

[0007] 步骤100，设截面形状为扇形的冷却通道围绕推力室分布，根据推力室压力、喷管

扩张比和驻留时间要求，以推力室为圆形对称结构为基础，采用圆柱坐标系统计算出各冷

却通道的内壁面曲线；

[0008] 步骤200，根据推力室的热防护要求、内壁面的热流分布和材料导热性能，结合推

力室内壁内侧壁温和内壁外侧壁温，计算出冷却通道的内壁厚度；

[0009] 步骤300，由冷却通道的内壁厚度确定冷却通道底部的高度，进而确定冷却通道底

部的沿程型线，根据冷却通道的数量和肋厚确定每个冷却通道截面各处的数据，进而得到

冷却通道截面四个侧边的沿程型线；

[0010] 步骤400，根据前述各计算结果，即可计算确定发动机截面所有点的三维分布，从

而可通过三维软件设计得到冷却通道的三维形状。

[0011] 本发明公开的等水力直径冷却通道设计方法，将传统的冷却通道进行优化，通道

内压力损失小，结构简单、可靠，轻量化作用明显可以有效的减轻发动机的质量。设计的冷

却通道能够根据推力室沿程截面的不同，其截面会随着发生改变，可以有效地带走推力室

壁面的热量，减小冷却通道内的燃料的压力损失，降低发动机结构重量。而变截面不规则曲

面冷却通道可通过3D打印技术实现，能够大幅度地减少时间和成本，相比于传统制造工艺，

可以实现材料的高强度、延展性、抗断裂性和低可变性等优良属性。
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附图说明

[0012] 图1是本发明一个实施方式的设计方法步骤示意图；

[0013] 图2是本发明一个实施方式的冷却通道截面示意图；

[0014] 图3是本发明一个实施方式的冷却通道结构示意图。

具体实施方式

[0015] 以下通过具体实施例和附图对本方案的具体结构和实施过程进行详细说明。

[0016] 如图1所示，在本发明的一个实施方式中，公开一种用于火箭发动机的等水力直径

的冷却通道设计方法，包括如下步骤：

[0017] 步骤100，设截面形状为扇形的冷却通道围绕推力室分布，根据推力室压力、喷管

扩张比和驻留时间要求，以推力室为圆形对称结构为基础，采用圆柱坐标系统计算出各冷

却通道的内壁面曲线；

[0018] 其中冷却通道的截面形状如图2所示，按照常规的思路先设计出一条发动机的内

壁面包络形线Lin，发动机为圆形的轴对称结构，这里采用圆柱坐标系，壁面曲线的方程Lin
可以写成：

[0019] Lin＝fin(rin,θ,x)

[0020] 式中x为轴向坐标，为了方便，可定义喉道中心处为坐标原点，rin为发动机内壁面

曲线Lin的半径。

[0021] 步骤200，根据推力室的热防护要求、内壁面的热流分布和材料导热性能，结合推

力室内壁内侧壁温和内壁外侧壁温，计算出冷却通道的内壁厚度；

[0022] 内壁厚度δ1(T,r,θ,x)的计算公式如下：

[0023]

[0024] 其中，qw(r,θ,x)为热流分布，k(T,r,θ,x)为材料导热性能参数，Twg为内壁内侧壁

温，Twf为内壁外侧壁温。

[0025] 步骤300，由冷却通道的内壁厚度确定冷却通道底部的高度，进而确定冷却通道底

部的沿程型线，根据冷却通道的数量和肋厚确定每个冷却通道截面各处的数据，进而得到

冷却通道截面四个侧边的沿程型线；

[0026] 由推力室内壁和冷却通道底部之间的距离，即内壁厚度δ1(T,r,θ,x)，可以得到冷

却通道底部的高度为：

[0027] r1＝rin+δ1

[0028] 进而得到冷却通道底部的沿程型线L1为：

[0029] L1＝f1(r1,0,x)

[0030] 等水力直径的冷却通道可以有多种形式，其横截面可以为矩形，圆形，椭圆形，扇

形等，这里以扇形冷却通道为例，当冷却通道为n根时，肋厚设为W，则可以得到扇形冷却通

道的底部弧长为：

[0031] s1(r,θ,x)＝2πr1/n‑W

[0032] 冷却通道顶部弧长为：

[0033] s2(r,θ,x)＝2πr2/n‑W
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[0034] 扇形通道的两侧高度均为：

[0035] H＝r2‑r1
[0036] 根据等水力直径冷却通道的设计原则，为保证等水力直径dH，即意味着：

[0037] 4A/C＝dH＝Const

[0038] 其中A为扇形冷却通道的面积为：

[0039]

[0040] C为扇形冷却通道的周长为：

[0041] C＝s2+s1+2H

[0042] 则有冷却通道顶部的高度为：

[0043]

[0044] 其中为单根冷却通道对应的圆心角为：

[0045] θ1＝2π/n‑W/r1。

[0046] 根据单根冷却通道的相关参数，进而可以得到冷却通道的顶部沿程型线L2为：

[0047] L2＝f2(r2,0,x)

[0048] 冷却通道底部的宽度方向一侧型线L3为：

[0049] L3＝f3(r1,θ1/2,x)

[0050] 冷却通道顶部的宽度方向一侧型线L4为：

[0051] L4＝f4(r2,θ1/2,x)

[0052] 推力室外壁的高度为冷却通道顶部高度加上外壁厚δ2(r,θ,x)，此处外壁面厚度

是根据强度要求设计得来的，则有推力室外壁面高度为:

[0053] rout＝r2+δ2   (1)

[0054] 进而得到推力室外壁面的型线为Lout；外壁面曲线的方程Lout可以写成：

[0055] Lout＝fout(rout,θ,x)

[0056] 步骤400，根据前述各计算结果，即可计算确定发动机截面所有点的三维分布，从

而可通过三维软件设计得到冷却通道的三维形状。

[0057] 如图3所示，根据上述推导，得到了Lin，L1，L2，L3，L4，Lout各条线的方程后，即计算得

到发动机截面所有点的三维分布，根据该计算结果，利用三维实体设计软件可以实现发动

机冷却通道结构的设计，最终通过3D打印将该设计打印出来。

[0058] 本实施方式公开的等水力直径冷却通道设计方法，将传统的冷却通道进行优化，

通道内压力损失小，结构简单、可靠，轻量化作用明显可以有效的减轻发动机的质量。

[0059] 本实施方式设计的冷却通道能够根据推力室沿程截面的不同，其截面会随着发生

改变，可以有效地带走推力室壁面的热量，减小冷却通道内的燃料的压力损失，降低发动机

结构重量。

[0060] 本实施方式设计的变截面不规则曲面冷却通道，可通过3D打印技术实现，能够大

幅度地减少时间和成本，相比于传统制造工艺，可以实现材料的高强度、延展性、抗断裂性

和低可变性等优良属性。
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[0061] 至此，本领域技术人员应认识到，虽然本文已详尽示出和描述了本发明的多个示

例性实施例，但是，在不脱离本发明精神和范围的情况下，仍可根据本发明公开的内容直接

确定或推导出符合本发明原理的许多其他变型或修改。因此，本发明的范围应被理解和认

定为覆盖了所有这些其他变型或修改。
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图3
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