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译者的话 
 
    英文文献 HOW to DESIGN, BUILD and TEST SMALL LIQUID-FUEL ROCKET ENGINES（如何设计、
制作和测试小型液体火箭发动机，中译本的标题是译者后加的）深入浅出的介绍了气态氧—燃料油简易

火箭发动机的基本原理、设计方法、计算过程和制作要领。了解这些理论和方法，能够协助读者厘清概

念，掌握液体火箭发动机诸设计参数之间的关系，推动我国业余火箭技术的发展步伐。因此我们将本书

翻译成中文，并对其中的计算公式进行了全面的检验。 
本书仍沿用原文中的英制单位，同时在文后附有计量单位换算表格。为方便读者学习和实际应用，

我们对设计中所需用到的公式加以整理，编写了一个采用公制单位的小程序。这个程序可以在科创航天

局的网站（sa.kechuang.org）下载。 
译本侧重于理论计算，故在翻译中精简了很大一部分扩展性的内容。读者如果感兴趣，可以参考

英文原版。 
本书可供业余火箭爱好者学习使用，也可供相关工程技术人员参考。 
在检验公式的工作中，得到刘彦君同志的大力协助，在此表示感谢！ 
由于译者水平有限，翻译中出现纰漏在所难免，希望大家批评指正。 
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1、序  论 
 
    火箭发动机是一个依靠推进剂燃烧产生高压气体，并通过一个特殊形状的喷嘴膨胀而产生推力的简

单设备。采用气体挤压式推进剂储罐和简单的推进剂流量控制系统，便可以使一个小的液体燃料火箭发

动机正常工作。 
    火箭发动机的结构与汽车发动机相比显得非常简单，但为什么这么多的业余火箭发动机会发生故障

或造成人身伤害？简单地说，是因为业余条件下不常使用高压设备，包括相应的材料和工作温度等。人

们每天的正常生活，基本都是接触低压力，常温和小尺寸的设备。 
    当然，通过适当的设计、细致的工艺、良好的测试，液机是可以安全运行的。也就是说，业余条件

下可以制作小型的液体燃料火箭发动机，并能安全运行数小时。 
液体火箭发动机采用的液体推进剂，是在高压气体的挤压下进入燃烧室的。推进剂通常由液体氧

化剂和液体燃料组成。在燃烧室内，推进剂通过化学反应（燃烧）的形式，将气态燃烧产物加压和加热，

并通过喷嘴高速喷出，从而传递给发动机一个反向动量，使火箭获得推力。一个典型的火箭发动机由燃

烧室、喷注器、喷管组成，如图 1 所示。燃烧室是满足推进剂在高压下燃烧所需条件的必要部件。 
 

 
图 1 典型的火箭发动机模型 

 
发动机燃烧室需要耐受燃烧过程产生的高温高压。由于工作过程中产生高温，燃烧室和喷管通常

需要传热冷却。燃烧室还必须有足够的长度，以确保燃料在进入喷管之前已获得充分燃烧。喷管是一个

换能器，将燃烧室产生的热能转换为动能。喷管将高温高压燃气转换为低温低压高速的气体，流过喷管

的气体速度达到每秒两英里（火箭喷管可达 5000 至 12000 英尺每秒）。 
    完成这个看似惊人的壮举的器件被称为拉瓦尔喷管（拉瓦尔为发明者），拉瓦尔喷管有一个压缩收

敛段和扩张段，如图 2 所示。收敛段和扩张段之间的部分被称为喷喉（喉部、喉口）。 
 

 
图 2 拉瓦尔喷管结构 

 
扩张段末端的截面积被称为喷管出口面积。喷管通常有足够长的时间（或足够大的出口面积），以

使燃烧室压强减少到接近当地大气压强。例如火箭发动机的出口压力在海平面发射时约 14.7 磅/平方英

寸（psi）。如果发动机是专为高空工作设计的，则出口压力低于 14.7psi。在燃烧室内燃气温度高达 5000 
~6000℉，而在喷管出口处的温度约 3000℉。 
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2、推进剂的选择 
 
    液体火箭发动机可以使用多种氧化剂-燃料组合，其中一些在表 1 中列出。 

 
表 1 

 
    但是最常用的推进剂组合往往是很危险的、有毒的并且价格昂贵。业余爱好者可以考虑现成的、合

理、安全、易于操作而且价格便宜的燃料组合。根据经验，建议使用气态氧作为氧化剂和烃类液体作为

燃料。它们能提供良好的性能，并能明显观察到燃烧的火焰。这类推进剂用在 Atlas 导弹和土星 5#空间

助推器中。当然，他们采用的不是气态氧而是采用液氧。 
    气态氧价格低廉，容易采购，几乎任何一个压力容器行业的储罐均要使用氧乙炔焊接。只要有合理

的预防措施，并且（以后详细说明）气体（罐）经过处理站的安全测试，就能保证充分的安全性。气体

压力很容易检测，而且气体流量容易通过市售的阀门来控制。 
碳氢燃料，如汽油和酒精，随时随地都可以买到。因为汽车内燃机和电力设备要大量使用它们。

本书的后续部分将假设业余液体燃料火箭发动机的推进剂是气态氧和碳氢燃料。 
碳氢燃料在不同氧燃比下燃烧温度与燃烧室压力的关系如图 3 所示。氧燃比定义为氧化剂质量流

率与燃料的质量流率之比。 
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图 3 不同氧燃比下燃烧温度与燃烧室压力的关系 

 
    当混合比达到燃料化学反应的计量比时，达到最高的燃烧温度。在富燃（料）状态下燃温下降。图

4 给出了燃烧室压力恒定的情况下，氧燃比不同导致的燃温变化。 

 
图 4 在燃温与氧燃比（恒定燃烧室压力 300 psi） 

 
    单位质量推进剂完全燃烧后产生的冲量被定义为比冲 Isp，单位 s（秒）。 

 
    图 5 表示在不同的燃烧室压力下比冲的变化。从此图可通过推力确定推进剂流量，假设您希望设计

一个使用气态氧和汽油的火箭发动机，燃烧室压力 200 psi（约 2MPa），需产生 100 磅（约 9Kg）的推

力。从图 5 中看出在此条件下推进剂的性能，1 磅燃料燃烧时可产生 244Ns 的冲量（或 244N 的推力，

如果燃烧 1 秒钟的话）。质量流率与比冲、推力的关系如公式（3）。 
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图 5  比冲与氧燃比的关系 

 
    从图 5 可看出，液氧—汽油燃料最高比冲时氧燃比为 r=2.5，我们可以算出氧化剂和燃料的质量流

率。 

 
 

 

3、推进剂性能 
表 2 给出了气态氧、甲醇和汽油的理化性质。 
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4、公式设计 
 
    以下部分将利用简化公式，详细设计计算小型液体燃料火箭发动机的各项尺寸参数，参数的意义标

示于图 6。 

 
图 6 发动机设计参数 

 
4.1、喷管 
 
    喉部截面积可以计算，假设总推进剂流量是已知的，推进剂和工况是确定的。 

根据理想气体状态方程： 
 

 
 

    其中R 为这种气体的气体常数（等于普适气体常数/燃气产物平均分子量，其中普适气体常数

R0=1545.32 ft-lb/lb），燃气产物平均分子量用M表示，气态氧和碳氢燃料的燃烧产物分子量约 24，从而

使R约等于 65°Rft-lb/lb（即°R ）。γ为气体比热比（定压比热Cp与定容比热Cv之比），取 1.2, gc为地球

引力常量，等于 32.2 英尺/秒2。 
    对于进一步的计算，使用气态氧和碳氢燃料推进剂时，读者可将以下三个参数定为常数： 

 
Tt 是喷管喉部的气体温度。由于燃烧室的热能损失，气体在喷管喉部的温度较低。喷喉处的气流

速度超过音速（马赫数> 1），因此 

 
 

Tc是燃烧室火焰温度，使用蓝氏温标°R        。 
 

 
Pt是喷管喉部气体的压力。在喷管喉部燃烧室气体超过声音速度（马赫数> 1）因此压力较小。 
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高热气体必须进行膨胀，以获得最大推力。燃气膨胀后压力将减少，速度升高，直到燃气静压力

接近当地大气压。喷出燃气的马赫数=气体速度/本地音速。对于喷嘴出口处的马赫数，有一个完善的气

体状态方程扩展表达式： 
 

 
 

    Pc是燃烧室压力。 
    Patm是当地大气压力，1 个标准大气压=14.7 psi。 

喷管出口面积是由相应的马赫数和燃烧室压力决定的，如下公式： 
 

 
 

因为气态氧和碳氢化合物推进剂的γ常数是 1.2，我们可以消去公式中的γ，计算的结果见表 3。 
 

 
表 3 

 
    因此喷管出口面积 

 
    燃气在喷管出口处的温度 

 
    喷管喉部直径由下式决定 
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    喷管出口直径由下式决定 

 
    一个良好的喷管收敛半角β值为 60°（见图 3）。喷管扩张半角不应大于 15°，以防止喷嘴内部流

动损失。 
 
4.2、燃烧室 
 
    用参数特性长度 L*来描述燃料完全燃烧时所需的燃烧室容积  

 
    其中，Vc是燃烧室容积（包括喷管的收敛段容积），单位立方英寸。At为喷管喉部面积（平方英寸）。 
    对于气态氧—烃类燃料，L*取值 50 至 100 英寸较为合适。L*表征了推进剂在一定的燃烧室内的滞

留时间。由于室内气体具有较高的轴向流动速度，为了减少损失，燃烧室截面积至少应为三倍喷喉面积。 
    燃烧室截面积 

 
燃烧室容积（其中 convergent volume 为拉瓦尔喷管收敛段容积）： 
 

 
 

对于小型燃烧室，收敛段容积约为燃烧室圆柱部分容积的 1 / 10，所以 
 

 
 
    小型燃烧室（推力小于 75 磅）的直径应取 3-5 倍喷管喉部直径，这样可以为喷注器提供有效的喷

注面。燃烧室侧壁厚度必须能够承受高温燃气造成的内部高压，燃烧室壁还必须具有冷却系统。燃烧室

壁还必须满足焊接的工艺需求。由于室壁为圆柱壳体，在壁上的允许的工作压力 S 是由下式决定。 

 
    其中 
    P 是在燃烧室的压力（忽略冷却液压力壳外） 
    D 是圆柱体的平均直径 
    tw是筒壁厚度。 
    一个小型水冷燃烧室的典型材料是铜，允许工作压力是约 8000 磅。因此，燃烧室内壁的厚度如下

式 

 
 

    这是最起码的厚度，实际厚度应更厚一些，为焊接、弯折留出余量。室壁的厚度和喷嘴厚度通常取

相等值。方程（22）也可以用来计算室壁水冷却夹套的厚度。在这里，tw 值将要考虑设计时的最薄弱

处和焊接等工艺带来的影响（如 O 形圈沟槽等），根据水冷夹套选用的材料，方程（22）必须使用新的

许用应力值 S。 
    业余条件不应该考虑制作再生冷却火箭发动机，因为它们只能工作很短的时间而且需要深奥的理论

知识。水冷装置用于冷却部分或全部的接触到灼热燃气的金属部件。喷注器通常是靠推进剂的流动自我

冷却。燃烧室和喷嘴需要外部冷却。 
    冷却夹套中的冷却剂，在正规的情况下是使用推进剂其中的某一组分。在静推力试验和业余操作中，

建议使用水做冷却工质。喷管喉部区域通常具有最高的热转移强度，因此最难降温。单位容积的火箭发
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动机燃烧室释放的能量是非常大的。因此，火箭发动机的冷却，是一个困难和严峻的问题。完整的热转

移火箭发动机设计是非常复杂的，业余条件难以达到。但可以依赖一些重要的经验来设计，例如： 
    1.使用水作为冷却剂。 
    2.使用铜为燃烧室和喷嘴壁。 
    3.冷却夹套中水的流速应 20 至 50 英尺每秒。 
    4.水流量应足够高，避免沸腾。 
    5.远离冷却水出口 
    6.源源不断的冷却水是必不可少的。 
 
4.3、散热 
 

绝大部分的热量来自燃气与室壁的对流传热，热传导、热辐射的热转移量通常低于总量的 25％。

室壁必须在水冷温度下保持足够的强度，以防止事故。发动机失效通常是因为冷却侧的温度升高，从而

导致强度下降甚至熔化。在水冷式发动机中，水转移吸收了绝大部分热量，因此水必须有足够的散热能

力，以防止水冷夹套中的某一点发生沸腾。转移到冷却室水的总热量为： 
 

 
 

其中 
    Q =总热量的转移，Btu /秒 

q =平均热室传输速率，Btu/in2-sec 
A =传热面积，in2

Ww=冷却液流量，英镑/秒 
Cp=比热的冷却液，Btu/lb℉ 
T =冷却液离开外套的温度，℉ 
Ti =冷却液进入外套的温度，℉ 

下一节中将使用这个公式进行实例设计计算。 
 
4.4、材料 
 
    燃烧室的室壁和喷管需要承受高温、高速、高压以及化学腐蚀。室壁材料必须具有高热导率（即良

好的散热能力和电导率），同时又要有足够的强度以承受燃烧室压力。只有在那些直接接触推进剂气体

的部分，材料要求才比较苛刻。其他部件可以采用传统材料制成。如果火箭发动机的燃烧室材料选择不

当，将迅速导致壳体烧穿和发动机损坏。即使是在室壁上的一个小针孔，几乎立即（在一秒钟内）开成

一个大洞，因为燃烧室灼热气体（4000-6000° F），将迅速氧化熔化小孔周围的金属，然后吹走，暴露

出新的金属面，继续氧化熔化烧蚀。 
    现在的导弹火箭发动机已经采用了轻巧、高效、先进的金属材料和制造技术。但这些先进的金属和

制造技术是远远超出了业余爱好者所能接受的范畴。当然，除了比较笨重而外，使用普通的金属和制造

技术制作火箭发动机是完全可行的。众多经验告诉我们，对业余火箭发动机有以下几点注意事项： 
    1.燃烧室和喷嘴应使用一块铜进行整体加工。 
    2.接触灼热气体的部件也应用铜加工。 
    3.冷却夹套和那些不接触灼热燃气的零件，应使用黄铜或不锈钢。 
    4.专业工具和焊接技术是制作出可以使用的发动机的必要条件，以次充好、粗心的思想或者较差的

工艺，会很容易引起发动机故障。 
 
4.5、喷注器 
 
    喷注器的功能是以特殊的方式输送推进剂进入燃烧室，使其能有效燃烧。对于小型发动机设计，有

两种类型的喷注器业余制作可以考虑。 
第一类是撞击射流式喷注器,氧化剂和燃料各自通过一个独立的小孔射出，使射流造成相互交叉、
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碰撞。燃料流与氧化剂流猛烈撞击，分散成小液滴。当使用气态氧氧化剂和液态烃燃料，撞击后液体流

扩散并汽化，造成良好的搅拌效果和高效率燃烧。这种类型的喷注器的缺点是，小型发动机使用的非常

小的喷注孔，而所需的流体力学特性和公式计算的吻合度较低。再者，小孔也很难加工，尤其是在柔软

的铜材上。尽管如此，这里还是为火箭发动机设计者提供一个完整的公式。下面的方程是低压液体通过

一个简易的喷口（例如一个圆形钻孔）的情况： 
 

 
 

其中 
    W =推进剂流速，lb/sec 
    A =孔口面积，ft2 
    ΔP=喷口压降，lb/ft2

    ρ=推进剂的密度，lb/ft3

    g =万有引力常数，32.2 ft/sec2

    Cd =喷口流量系数 
 

喷注速度，或从喷口射出的液流速度是： 
 

 
 

    通常用于小型液体燃料火箭发动机的喷注压降为 70 至 150 psi，或喷射速度 50 至 100 英尺/秒。喷

注压降必须足够高，以消除燃烧室内部的燃烧不稳定性，但绝不能一味增高压降，这样会给储罐和供液

系统带来制作难度。 
第二种是一个成品雾化喷嘴，它可以获得锥形、实心锥形、空心锥形或其他类型的喷雾形状。当

液体碳氢燃料受压通过喷嘴时，产生的燃料液滴（类似于家用燃油燃烧器所使用的）很容易与气态氧混

合，以及由此产生的混合物很容易蒸发和燃烧。因此雾化喷嘴一直对业余爱好者有较强的吸引力。对于

工业成品雾化喷嘴，业余只需要根据发动机的设计，确定所需的大小和喷雾特性，然后可以用较低的成

本购买。图 7 说明了两种类型的喷注器结构。强烈建议制作业余火箭发动机使用第二种喷注器。 
 

 
图 7 为业余火箭发动机的燃料喷注器 

 
 

5、实例设计 
 
    下面将用一个火箭发动机设计实例来说明公式的用法以及前面述及的概念。 
 
    要求：设计一个采用气态氧—汽油推进剂的小型水冷式液体燃料火箭发动机，设定燃烧室压力为

300 psi(2MPa)，推力为 20 磅(9.06Kg)，发动机工作于海平面。 
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第 1 步 
    从表 1 和图 3、4、5 中，我们确定，最佳 O / F 比（氧燃比）r 约为 2.5，理论比冲约 260s。总的推

进剂流量由公式（3）计算： 

 
 

由于氧燃比 r 为 2.5，我们找到公式（5）,计算得出燃料流量为 10g/s 
 

 
 
    从公式（6）得出氧流量为 25g/s 
 

 
 
    作为检验，我们将氧气流量除以燃料流量，其结果是 2.5，说明计算正确。 
 
第 2 步 
 

从表 1 我们注意到，燃烧室气体的温度是 5742℉，或约 6202 °R  （°R  ≈℉+460）。从公式（9）
算出，气体在喷管喉部温度为： 

 

 
 
第 3 步 
 
    由公式（12）算出在喷管喉部的压力为： 
 

 
 
第 4 步 
 

由公式（7）算出喷管喉部面积： 
 

 
 
第 5 步 
 
    由方程（17）算出喷管喉部直径是： 

 
第 6 步 
 

从表三中，我们找到了 300psi 燃烧室的压力和 14.7 psi 喷嘴出口压力（海平面）下的扩张比： 
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    从方程（15）算出喷嘴出口面积： 

 
第 7 步 
 

从方程（17）算出喷嘴出口直径： 
 

 
 
第 8 步 
 

对于这种推进剂组合，我们将设计燃烧室特征长度 L*=60 英寸。由公式（19）得出容积为： 
 

 
 
第 9 步 
 

从方程（21）得出燃烧室长度： 
 

 
 

但是，我们必须先确定燃烧室截面积Ac。为此，我们假设燃烧室室直径为喷管喉部直径的五倍即

Dc =5Dt，因此： 
 

 

 
 
第 10 步 
 

用铜做为燃烧室和喷管的材料。由公式（23）得出壁厚： 
 

 
 
    要考虑附加应力和焊接等因素的影响，我们将设置壁厚等于 3 / 32（0.09375 英寸），假设喷嘴壁的

厚度也为这个值。 
 
第 11 步 
 

以往的小型水冷式火箭发动机设计经验已经表明，我们可以预计铜燃烧室和喷嘴平均传热率Q约为

3 Btu/in2sec。燃烧室的外表面面积和喷嘴外表面积： 
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喷嘴外表面积可以假定为室表面积的约 10％，所以： 

 
 
   由公式（24）算出转移到冷却液的总热量： 
 

 
 
第 12 步 
 

冷却水的流量，假设允许上升 40 ℉的话，从公式（24）可以计算出所需的水流量： 
 

 
 
第 13 步 
 
    燃烧室壁和外套之间的环形流道的大小必须能容纳流速达到 30 英尺/秒的冷却水。这个速度是由流

道尺寸决定，如下： 

 
 

Vw =30 英尺/秒，Ww=0.775 磅/秒，ρ=62.4 lb/ft3，环形流道面积A： 
 

 
 

其中，D2是外套的内径，D1是燃烧室的外径，鉴于： 
 

 
 

再代入上述方程： 
 

 

 
 
    求出循环水夹套缝隙为 0.0425 英寸。 
 
第 14 步 
 

这种小型火箭发动机的燃料喷注器是一个工业成品 75°雾化角喷嘴。所需的喷嘴的型号由燃料流

量决定。 
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每加仑汽油有六磅，则雾化喷嘴流量的要求是每分钟 0.22 加仑（Gpm）。 现在可以从供应商的产

品中选择，喷嘴材料选择黄铜，以确保足够热量能从喷注器传入推进剂。如果已决心采用撞击射流式喷

注器，所需的喷注器孔的数量和大小如下： 
燃油喷射流面积由公式（25）得出： 

 
我们将假设流量系数 Cd= 0.7，喷注压降 100 磅。汽油的密度大约是 44.5 lb/ft3，使： 
 

 
 
    如果只有一个喷射孔（这是简陋的做法，它可能导致燃烧不稳定）将其直径设计为： 

 
 

可以用一个 69#钻头钻这个孔。如果采用两个燃油喷射孔，其直径为： 
 

 
 
    可以用一个 75#钻头钻这些孔。 
 
第 15 步 
 
    气态氧的注入孔较容易钻。这些孔的大小应该满足在设计的氧流量下气体流速约 200 英尺/秒。不

能将孔钻得过小，因为容易在上游高压驱动下超音速。 
如果使用一个雾化喷嘴，我们将假定使用四个平行于燃烧室中轴线且等距分布的氧喷注口围绕这

个喷嘴。如果我们需要 100 磅的喷注压降，氧气气体喷注口的入口处压力将达到 400psi（室的压力，加

上注射压降）。气态氧在 400 psi 和 68 ℉下的密度由理想气体状态方程（见表二）得出： 

 
 

假设不可压缩，喷注面积： 

 
 

既然我们知道了氧流量和所需的喷射速度，我们可以很容易地找到总的喷注面积： 
 

 
 

由于有四个孔，每孔面积 0.004375 in2 和每个孔的直径是： 

 
 
    可以用一根 48 号钻头钻这些孔。这些同样大小的喷口也可以用在双撞击流喷注器的燃油喷孔。氧

气和燃料喷孔应与喷油面成 45°角钻孔，使射流的交汇点的距离为距燃烧室头部 1 / 4 燃烧室长度之内。 
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6、总体设计 
 

上述计算实例为我们提供了的火箭发动机尺寸、厚度以及主要组成部分的孔径尺寸。然而，火箭

发动机的实际设计，需要工程加工，焊接等操作知识，因为这些因素相互影响从而决定发动机的最终配

置。也许最好的方式来是先根据适当的基础材料开始起草一个发动机的剖面图。最后完成的设计图比例

为 2 ：1（或两倍于实际大小），这样能让这些小发动机的细节更为容易看清。使用上面实例计算所得

的尺寸，绘制得到如图 8 所示的装配图。这种设计易于制造和装配。 
 

 
 

（1）喷注器外壳（6）冷却液（2）O 型圈（7）燃油喷嘴（3）燃料入口（8）液体燃

料燃烧室（4）气态氧入口（9）外壳（5）发动机悬置臂（10）冷却液 
图 8 小型液体燃料火箭发动机的总装图 

 

7、制作 
 

一个小型液体燃料火箭发动机的制造和装配并不比其它的业余机器困难，如模型蒸汽机、汽油发

动机和涡轮发动机。特别是火箭发动机并不需要转动部件和组件的动平衡。不过，绝对需要质量好的材

质和安全的制作工艺。设计制作小型液体燃料火箭发动机需要以下设备和工具： 
 
1.带有附件的 6 号或 10 号金属车床。 
2.精密钻床。 
3.常用工具，卡尺，千分尺等。 
4.氧-乙炔焊炬或小型电弧焊机。 
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由于一个设计恰当的发动机为对称结构，因此不需要铣床或刨床。 
    金属车床重复精度应优于 0.001 英寸。 
    精密钻床用于钻小直径孔，应该有一个能正常运行的高速钻夹头。 
    测量设备，如卡尺、千分尺等，必须能够测量内外直径、长度。 
    因为发动机工作在高压和高温下，应在实际加工前采用定位孔（样冲）以保证质量，尤其是各种发

动机的重要部件。 
    焊工的焊接工艺，应达到航空器需要的级别。金属接缝处必须清理干净，各部分之间必须紧密配合，

以确保足够的焊接强度和完整性。在可能的情况下，组装部件在实际加注推进剂之前应用水（或测试压

力氮气，但这较为危险）检查是否泄漏（称为水压试验），发现泄漏或焊接质量较差的焊缝必须返工修

复。 
    如前所述，燃烧室和喷嘴应设计为一个整体。这样的设计，一方面容易使用车床加工，一方面无需

焊接，从而增强了结合部位对高温高压的耐受能力。在所有的失败记录中，大部分故障是由于燃烧室和

喷管的结合不良造成，因此设计成一个整体可以消除这个潜在的故障点。铜燃烧室和喷嘴的加工必须谨

慎，以确保均匀的壁厚度和喷嘴处正确的锥形。 
    发动机壁较薄的部分也是潜在的故障点，并可能直接导致在试车过程中发生灾难性故障。冷却夹套

的加工相对燃烧室和喷管的加工要求要低一些。夹套的典型材料为不锈钢或黄铜。壳的内壁和冷却水的

进出口应细心车制。冷却剂（通常为水）的入口压力可能达到 60 至 100 psi，这些接口应采取一些紧固

措施，强烈建议使用金属宝塔接口标准件（如帕克或韦瑟制造）。发动机外壳也要采用一定的紧固方式

安装在试车台上。如图 8 所示。 
设计外壳时要考虑强度是否能承受发动机推力（通常在 20-30 磅），喷注器还要承受 300 磅的室压，

因此必须用足够数量和大小的螺栓来保证足够的承受力与安全系数（通常是两个因素）。所需螺栓的数

量和大小，可从表五看出，表四给出了各种尺寸的高强度钢螺栓的平均负载能力。然而，这些螺栓的强

度，在一定程度上取决于足够的咬合牙数，螺栓在装配过程中必须拧紧使用。 
 

 
 

喷注器外壳还必须包含一个密封装置以防止高压燃烧室气的倒流。一个设计适当的水冷式发动机，

使用弹性 O 形圈作为密封是非常可取的。如果周围的金属温度不超过 200-300°F，一个标准的氯丁橡

胶 O 形圈可以稳定可靠地工作。O 形圈和 O 形圈沟槽的尺寸和设计参数可以在供应商产品手册中找到。

密封的另一种方法是使用挤压铜垫片（类似于那些用于汽车的火花塞垫片，只是较大）。喷注器配合面

应光滑平整，没有机器刀纹。图 9 显示了 O 形圈和铜垫片与配合面之间的装配关系。 
 

 
图 9  O 形圈和铜垫片的详细密封方法 

  
    O 型圈槽的尺寸是至关重要的，应参考供应商手册设计。挤压垫片槽的尺寸非常关键，槽深应约为

挤压垫片厚度的 1 / 3。喷注器用铜材制作，可以最大限度地将热量传入推进剂。喷注器的外壳，可是铜、

不锈钢或黄铜。然而为达到良好效果，推进剂输入接口部件应采用不锈钢。气态氧喷注孔（以及撞击式

喷注器的燃料喷孔）通常直径很小，在钻孔时应格外小心。特别是在软铜上钻孔容易在出口和入口处产

生毛刺，在发动机装配前应该对喷孔毛刺进行仔细和彻底的清理，这是非常重要的。喷注器焊接完成后，
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应采用热水彻底清洗喷注器装配时残留的钎焊剂，最后应放到丙酮或酒精中冲洗。 
 

8、测试设备 
 

在本节中，我们讨论火箭发动机的运作所需的辅助设备，以及这些设备在发动机运行中的安全使

用。业余火箭发动机测试的供液系统是由压力稳定的高压氮气源将燃料从燃料储罐挤压后，经过推进剂

流量控制装置进入发动机，一种典型的挤压式供液系统如图 10。 
 

 
（1）高压力气态氮气供应，（2）压力调节，（3）检查阀，（4）油箱，（5）气态氧气瓶 

（6）溢流阀，（7）（8）排气阀，（9）排水阀，（10）远程操作推进剂控制阀 
（11）燃油滤清器，（12）吹扫阀，（13）火箭发动机， P 是压力表。 

图 10  气体压送系统示意图，推进剂为液体燃料和气态氧。 
 
8.1、供液系统组件 
 
    火箭发动机的供液系统需要接触高压气体和液体。虽然许多汽车零件适合使用在业余火箭供液系统

上，但通常比较昂贵。但业余制作者应该使用高品质的产品，并进行仔细的改装和预测试，这些是业余

火箭发动机的安全运行的前提。 
 
8.2、高压气瓶 
 
    在瓶装气体供应商或焊接气体供应商处很容易购得装有高压气体（通常 1800psi）的气瓶。为了防

止人们随意使用高压气瓶，一般接口都是使用非标件。虽然气瓶可以买到，但价格昂贵，通常采取租借

气瓶，循环充气购买气体的方式。气瓶存放时不应卧倒，最安全的方法是用链条或固定带固定在适当的

工作台上。当气瓶在不使用时应该旋上阀门保护罩。气体供应商发布的操作指南上叙述了如何保养和使
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用高压气瓶，建议读者阅读并遵循这些专业的说明。 
 
8.3、气态氮气 
 
    氮是一种惰性气体，与常用材料有良好的相容性。业余制作者可以很容易地弄到高压氮，但必须要

小心，所有组件都工作于高压下。保持零件的清洁度是可靠运行的重要前提。 
 
8.4、气态氧 
 
    氧气本身不会燃烧，但能支持几乎所有的可燃材料迅速燃烧。业余制作不仅要注意高压力下的安全，

还必须使用能与氧兼容的材料。所有零件，包括管道、配件、阀门、调节器等，绝对不能接触油脂和类

似的污染物。绝对有必要在丙酮中彻底清洗所有零件，用于清洗元件的溶剂或丙酮，读者应遵守所有适

用于这些化学品的安全规则。它们有毒、易燃，清洁时应该远离建筑物或其他可能的火源。除此之外，

这些液体不应该存储在一般室内，应在良好通风处保存。 
 
8.5、燃料储罐 
 
    燃料储罐是一个密闭容器，其中的液体燃料处在中等的压力下（300-500 psi）。各种由碳素钢制成

的不同尺寸和形状的储罐，可以从退役的战争物质中找到。业余制作者应必须非常小心，如果决定使用

这种储罐，就不应该对其进行改动，因为在几乎所有情况下，他们的壁非常薄，对罐壁进行焊接可能会

严重削弱储罐的强度。在所有情况下，储罐应进行不低于正常工作压力 1.5 倍的水压试验。 
业余条件下可以使用无缝碳素钢管和钢板焊接制作储罐，罐壁的厚度是由下式给出： 
 

 
 

其中P是罐内压力（1.5 倍所需的工作压力），D为储罐外径，tw为壁厚，S为许用应力。钻孔和焊接

前，罐内应防止落入油脂和金属屑。焊接应该做出内倒角（见图 11）然后再焊。储罐在使用火箭发动

机的进料系统和水压测试之前应该彻底清洗。储罐应包含足够的端口或管道，主要安排有：一个安全阀

（弹簧负载阀或爆破片）、进气口、溢流口、燃料出口和排水口。其中许多功能也可纳入进气口和燃料

出口管道部分，使一个储罐最少可以只有两个端口。 
 

 
图 11 储罐底部焊接示意图 

 
8.6、气态氧气调节器 
 
    销售气态氮气的地方一般也提供氧气专用配件，如果可能，应该使用金属材料的调压阀。同时使两

个或两个以上的氧气瓶能实现发动机的长时间运行。 
 
8.7、推进剂流量控制阀 
 
    在试验时，制作者可以通过推进剂控制阀手动远程控制火箭发动机的推进剂流量。这些阀门应该采
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用不锈钢聚四氟乙烯内衬的针阀。许多制造商销售这种阀门。本文计算实例中的发动机应该使用一个

1/4 英寸的燃油阀和一个 1/2 英寸的氧气阀。阀门本身应有较小的流通压降和流量控制范围。这些阀门

应该靠近发动机和试车台安装，但是控制杆应该设置在较远的地方以保证安全。其他供液系统中所需要

的阀门，包括燃料箱排气孔和排水阀，氮气吹扫阀等，强烈建议使用质优价廉的球阀，因为他们能快速

关断和开启，操作简便，本身能指示开关状态。这些阀门应采用黄铜或不锈钢阀体，也可以使用氟塑料。 
 
8.8、止回阀 
 
    止回阀只允许流体向一个方向流动。他们广泛应用于飞机和液压行业。建议使用 l/4 英寸的尺寸，

其它要求同氧气管路。止回阀在使用装配前应彻底清洗，仔细检查以确保工作正常。 
 
8.9、溢流阀 
 
    储罐需要减压装置防止压力过大时罐体爆炸或破裂，虽然这是概率极低的。建议使用可调弹簧式安

全阀，因为它可以设置泄压压力以满足供液系统的不同压力需求。如果没有溢流阀，可以使用爆破片式

安全阀，但是不同的破片式安全阀只能用于特定的供液压力。 
 
8.10、燃油滤清器 
 
    小型液体燃料火箭发动机的燃油喷射孔容易被从油箱和控制管路带来污染物堵塞。燃料过滤器可以

过滤掉粒径 10μm 以上的颗粒杂质，强烈建议业余爱好者备有多余的滤清器以避免测试时泪流满面。 
 
8.11、压力表 
 
    压力表可以对燃料、氧气、冷却水和燃烧室压力等基本数据进行测量。 
 
8.12、管道 
 
    管道，是指用于通过流体的道路，也用其来连接前面讨论的组件。建议采用 1/4 英寸的不锈钢管来

输送燃料，用 3 / 8 英寸直径的不锈钢管来输送氧气。金属与金属阀座连接所用的喇叭配件也同样适用

于管道与其它组件的连接。 1 / 4、3 / 8 英寸直径的铜管也可以用于燃料、氧气和氮气的输送，但没有

不锈钢理想，更容易发生燃烧。爱好者应选用较好的工具来处理管道，在进行弯折处理时应使用弯管机。

凡需要旋入储罐螺纹的各种阀门或其它配件，建议先使用氟塑料胶带缠绕密封。 
 
8.13、试验台 
 
    业余火箭发动机试验台采用牢固的结构来安装火箭发动机和测试设备，如图 12 所示。 
    在使用试验台进行试验时，必须遵守下列注意事项： 

1、实验者应设置适当的安全距离（至少 20 英尺）。 
2、应通过遥控手段来进行点火和阀门的开闭，业余条件下实现遥控的方法是使用阀门加长杆。 
3、手边随时准备好一个大型的灭火器（或至少是充足的水）。 
4、实验者不应直接观察测试单元，应使用潜望镜之类的东西进行观察，或使用一层厚的强化安全

玻璃放置在安全区域中。请记住，主要的危险是发动机爆炸时产生的破片。 
5、燃料和氧化剂应分开存储，减少火灾和爆炸发生的概率。 
6、试验台的四周应搭建方形掩体以减少爆炸事故的弹片影响。 
7、阀门、压力表等组件不应该在试验台上直接读数。最好使用电子传感器远程读数，但传感器非

常昂贵，超出了业余爱好者能接受的范围。 
8、在气瓶阀门打开之前应发出警告信号，通知人员该区域有危险。警告信号要一直发出，直到所

有人员撤离到受保护的区域。 
9、如果燃料和氧化剂是分开的，而且未处于加压状态时人员可以在试验区工作。 
10、处理推进剂的人员应佩戴安全设备，如手套，面罩，或橡胶围裙。记住，大多数燃料都是有
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毒的，不能吸入燃料蒸汽，即便是很短的时间。 
    11、试验区域应严格禁止烟火。 
    12、应在发动机停机后再记录各项数据，并及时进行流量校准。 
 

 
图 12  一个小的液体燃料火箭发动机试验台。 

 
 

9、点火操作 
 
    最后我们讨论推进剂点火的问题。业余火箭发动机点火需要一个独立的点火器。但由于发动机体积

小，为发动机安装普通的火花塞往往并不恰当。 
双推进剂液体火箭发动机点火的时序极为重要，尤其是推进剂的喷射时序。发动机如果预先注入

大量液态推进剂（由于先开推进剂阀门而使发动机中积存了大量燃料和氧化剂），然后点火，极易造成

燃烧室过压爆炸。业余发动机使用气态氧几乎不能与液体燃料发生自燃。数百个用气态氧作为氧化剂的

小型液体燃料火箭发动机测试表明，热源点火提供了极好的推进剂点火特性，并大大减少了硬启动。热

源点火器的工作原理如下：两个长度相同的＃16 或＃18 实心线绞合在一起，两端弯曲形成一个约

3/32inch 的火花间隙并缠绕少量的棉花。应控制点火头的大小，避免阻塞喷管喉部。点火头不能重复使

用，每次点火都必须制作新的点火头。 
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图 13  小型液体燃料火箭发动机的热源点火器 

 
    正确的点火操作顺序如下： 

1、确定一个地区用于实际点火测试 
2、操作员检查点火线圈后应拆掉电池做好准备 
3、点火棉花应浸润汽油或煤油 
4、保证点火头能顺利通过喉口进入燃烧室 
5、打开气瓶阀门对储罐加压，所有气体压力调整到规定值。 
6、发动机冷却水要有适当的流量流速。 
7、点火指令发出后，重新将电池连接到点火线圈。 
8、供氧管路的氧流量针阀打开，开启一个非常小的流量，让气态氧接触燃烧室中的点火头。 

    9、点火线圈通电，燃烧室内部的点火棉花应立即在氧气氛围下燃烧。操作员可观察到棉花燃烧的

少量火焰从喷管喷出。 
10、现在稍微打开燃料控制针阀，让少许燃料进入燃烧室。此时火焰应立即出现并能听到较低的

呼啸声。 
11、现在应该迅速的同时打开氧气和燃料流速控制针型阀，直到燃烧室压力表显示值为设计的燃烧

室压力。 
12、操作者需要判断氧燃比以调节氧气流量。如果排气是明亮的黄色或排放黑烟（这是燃料中的

碳未燃尽的标志），应该增大氧气流量;如果排气是透明或蓝色的，氧流量应该略微调低。达到（或接近）

正确的混合比例后，可以在排气中清晰地看到超音速马赫环。请记住，当你改变燃料和氧化剂流量时，

你改变的不仅是发动机质量流量，同时也影响到燃烧气体的温度，这些影响都会影响燃烧室的压力。 
13、发动机会产生高分贝的噪声，但它是一个发动机良好运转的指标。你可能需要对耳朵进行保

护。 
14、操作者应该有一个定时器，或由专人计时。让发动机的液体燃料用完后，打开氮气吹扫阀，

清除管路及发动机中残留的燃料。这时发动机突然停止工作，然后关闭氧气。停机后应让冷却水流过几

分钟后再终止水泵的运行。 
15、在发动机出现故障时，关机顺序按照（14）条说明。应遵循，务必首先关闭液体燃料，如果

发动机的金属部件都在燃烧，同时应立即关闭气态氧（金属会在氧气中猛烈燃烧）。 
16、每次点火均要重新制作点火头。点火头点火过程中的残留物将被点燃后的燃料燃气迅速从燃

烧室吹出。 
17、随时注意观察发动机和其他部件的损坏情况。 
18、有些发动机设计可能会出现燃烧不稳定（出现隆隆声，不稳定燃烧等），通常是由较低的燃烧

室压力或较低的燃油喷射速度造成。要避免这个问题，实验者应迅速增加储罐挤压压力。 
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附录：单位换算 
温度单位换算(1) 
转换 到 公式 9/5 = 1.8    9/4 = 2.25    10/8 = 1.25 
华氏温度 摄氏温度 jk ℃= (℉- 32) / 1.8 
华氏温度 绝对温度 K= (℉+ 459.67) / 1.8 
华氏温度 兰氏度 Rankine οR =℉ + 459.67 
华氏温度 列氏度 Réaumur oRe= (℉ - 32) / 2.25 
摄氏温度 华氏温度 ℉=℃ × 1.8 + 32 
摄氏温度 绝对温度 K =℃ + 273.15 
摄氏温度 兰氏度 Rankine οR=℃ × 1.8 + 32 + 459.67 
摄氏温度 列氏度 Réaumur oRe =℃ × 0.8 
绝对温度 摄氏温度 ℃ = K - 273.15 
绝对温度 华氏温度 οF = K × 1.8 - 459.67 
绝对温度 兰氏度 Rankine οR = K × 1.8 
绝对温度 列氏度 Réaumur oRe= (K - 273.15) × 0.8 
兰氏度 摄氏温度 ℃ = (°R - 32 - 459.67) / 1.8 
兰氏度 华氏温度 ℉ = οR - 459.67 
兰氏度 绝对温度 K = οR / 1.8 
兰氏度 列氏度 Réaumur oRe = (οR - 459.67 - 32) / 2.25 
列氏度 Réaumur 摄氏温度 ℃ = oRe × 1.25 
列氏度 Réaumur 华氏温度 ℉ = oRe × 2.25 + 32 
列氏度 Réaumur 绝对温度 K = oRe × 1.25 + 273.15 
列氏度 Réaumur 兰氏度 Rankine οR = oRe × 2.25 + 32 + 459.67 
  
 
温度单位换算(2) 
 
 
摄氏温度 (℃) 绝对温度 (K) 华氏温度 (℉) 兰氏度 (οR) 列氏度 (oRe) 
-273.15 0 -459.67 0 -218.52 
-17.78 255.37 0 459.67 -14.22 
-10 263.15 14 473.67 -8 
0 273.15 32 491.67 0 
5 278.15 41 500.67 4 
10 283.15 50 509.67 8 
15 288.15 59 518.67 12 
20 293.15 68 527.67 16 
25 298.15 77 536.67 20 
30 303.15 86 545.67 24 
37 310.15 98,6 558.67 29.6 
37.78 310,93 100 559.67 30.22 
100 373.15 212 671,67 80 
125 398.15 257 716.67 100 
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体积单位换算： 
立方米 
(m3) 

升 
(L,dm3) 

立方厘米 
(cm3,ml,cc) 

立方英尺 
(ft3) 

立方英寸 
(in3) 

英加仑 
(UK gal) 

美加仑 
(U.S gal) 

美油桶 
(US bbl) 

立方米(m3) 1 103 106 35.3147 6.10237×104 2.19969×102 2.64172×103 6.28994 
升(L,dm3) 10-3 1 10 3.53147×10-2 61.0237 2.19969×10-1 2.64172×10-1 6.28994×10-3

立方厘米
(cm3,ml,cc) 

10-6 10-3 1 3.53147×10-5 6.10237×10-2 2.19969×10-4 2.64172×10-4 6.28994×10-6

立方英尺(ft3) 2.83168×10-2 28.3168 2.83168×104 1 1728 6.22883 7.48052 1.78109×10-1

立方英寸(in3) 1.63871×10-5 1.63871×10-2 16.3871 5.78704×10-4 1 3.60466×10-3 4.32901×10-3 1.0307×10-4

英加仑(UK 
gal) 

4.54609×10-3 4.54609 4.54609×103 1.60544×10-1 2.7742×102 1 1.20095 2.85942×10-2

美加仑(U.S 
gal) 

3.78541×10-3 3.78541 3.78541×103 1.33681×10-1 2.31×102 8.32674×10-1 1 2.38097×10-2

美油桶(US 
bbl) 

1.58984×10-1 1.58984×102 1.58984×105 5.61447 9.701794×103 34.97156 41.99913 1 

    注：1964 年国际计量委员会第十二届国际计量大会决议声明，"升"词作为立方分米的专门名称，因

此，"升"与立方分米不在有数量差别。 
 
压强单位换算 
 牛顿/米2 

(N/m2)(Pa) 
公斤力/米
2(kgf/m2) 

公斤力/厘米2 
(kgf/cm2) 

巴 (bar) 标准大气压 
(atm) 

毫米水柱 
4℃(mmH2O)  

毫米汞柱0℃ 
(mmHg) 

磅/英寸2 

(lb/in2,psi) 

牛顿/米
2(N/m2)(Pa) 

1 0.101972 10.1972×10-6 1×10-5 0.986923×10-5 0.101972 7.50062×10-3 145.038×10-6

公斤力/米
2(kgf/m2) 

9.80665 1 1×10-4 9.80665×10-5 9.67841×10-5 1×10-8 0.0735559 0.00142233 

公斤力/厘米
2(kgf/cm2) 

98.0665×103 1×104 1 0.980665 0.967841 10×103 735.559 14.2233 

巴(bar) 1×105 10197.2 1.01972 1 0.986923 10.1972×103 750.061 14.5038 

标准大气压(atm) 1.01325×105 10332.3 1.03323 1.01325 1 10.3323×103 760 14.6959 

毫米水柱 4℃
(mmH2O) 

0.101972 1×10-8 1×10-4 9.80665×10-5 9.67841×10-5 1 73.5559×10-3 1.42233×10-3

毫米汞柱 0℃
(mmHg) 

133.322 13.5951 0.00135951 0.00133322 0.00131579 13.5951 1 0.0193368 

磅/英寸
2(lb/in2,psi) 

6.89476×103 703.072 0.0703072 0.0689476 0.0680462 703.072 51.7151 1 

 
其它常用的单位换算（如质量的、长度的）因容易查找，本书从略。 
 
 

*  *  *  *  * 
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