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三单元气氢/气氧塞式喷管发动机实验
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摘　　　要 : 以气氢/气氧为推进剂 ,对三单元直排塞式喷管模型发动机 (内喷管和燃烧室内衬采用耐烧蚀材

料钨渗铜 ,塞锥为碳钢)进行了热试实验研究.给出了实验结果 ,进行了数据分析.在两个压比 (燃烧室压强与

环境反压之比)下 ,获得了塞式喷管性能数据和塞锥表面 5个测点处的压强分布.实验表明 ,塞式喷管具有良

好的高度补偿能力和较高的效率.在压比值为 50附近 ,效率达到 92 %～9315 % ;在压比值为 350附近 ,效率

达到 95 %～96 %.数值模拟的预示结果与实验数据吻合较好.
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Tests on GH2 / GO2 engine of 32cell aerospike nozzle

WAN G Chang2hui , L IU Yu , L IAO Yun2fei

(School of Ast ronautics , Beijing University of Aeronautics

and Ast ronautics , Beijing 100083 , China)

Abstract : Hot2firing test s were carried out on a 32cell GH2 / GO2 linear aerospike nozzle

engine wit h round2to2rectangle p rimary nozzles. The p rimary nozzles and inner layer of the

combustion chambers were made of ablation2resistant W2Cu alloy and t he aerospike ramp was

made of steel . Data measured in t he test s and data analyses were p resented. The aerospike

nozzle performance and pressure at five locations along aerospike ramp were obtained under

two N PR (nozzle p ressure ratio) ,which is t he ratio of combustion chamber p ressure to ambi2
ent p ressure. It is shown that test aerospike nozzle has good altit ude compensability of

t hrust . High nozzle t hrust efficiencies were yielded in t he test s. Near N PR value of 50 ,nozzle

efficiency was 92 % to 9315 % and nozzle efficiency is 95 % to 96 % near N PR value of 350.

Numerically p redicted result s are in good agreement s with test data.

Key words : aerospace prop ulsion system ; rocket engine ; aerospike nozzle ; hot2firing

test ; performance

　　塞式喷管是一种具有连续高度补偿能力的喷

管 ,它具有半开放的流场结构 ,燃气外侧与大气相

通 ,能自动适应外界反压变化 ,使喷管工作在各个

高度上时均处于完全膨胀状态 ,相对于钟型喷管 ,

在低于设计高度上仍具有高性能.塞式喷管用于

现有火箭发动机 ,可望仅作有限的改动便可大幅

度提高发动机的性能. 20世纪 70年代 ,塞式喷管

发动机曾一度计划用于航天飞机主发动机 , 20

世纪 90 年代以来 ,塞式喷管技术在美国[1 ]、欧
洲[2 ]、日本[3 ]和中国[4 ]受到广泛关注和研究.虽然

由于燃料储箱超重和研究经费短缺等原因 ,美国

以塞式喷管发动机为动力的“X233”运载器计划

被终止 ,但塞式喷管发动机的研制是成功的.截至
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目前 ,对塞式喷管的小规模研究和应用仍在继续

进行[ 5 ] .在我国 ,从 1997年至今 ,对塞式喷管型面

设计[ 6 ]、高度特性、底部特性和流场结构等方面的

认识不断深化和完善[4 ] .大量的冷试实验结果证

明 ,塞式喷管具有良好的高度补偿特性 ,相对传统

钟型喷管具有更高的性能.塞式喷管的应用方案

之一就是氢氧塞式喷管火箭发动机 ,本文进行三

单元气氢/气氧塞式喷管发动机的热试实验研究.

1　实验系统

热试实验系统主要包括三单元塞式喷管发动

机、气氢/气氧推进剂供给系统、氮气吹除系统、真

空系统、点火系统和测控系统等.

1 . 1　推进剂供给和吹除系统

推进剂供给系统包括常温气氧系统和常温气

氢系统.气氧由汇流排上 20 个体积约为 01041

m3 的高压氧气瓶并联提供 ,充气后压强可达 12

MPa.气氢由北京航天试验技术研究所高压氢气

贮箱提供 ,最高供氢压强可达 18 MPa.为精确控

制推进剂混合比 ,气源经过减压器后由声速喷嘴

控制流量.相对于实验所需流量 ,气源气量可以充

分保证实验过程中减压器后压强稳定.

吹除系统用常温高压氮气.气源由并联多个

高压氮气瓶的汇流排提供 ,分别对气氧和气氢路

进行吹除.由于不需要精确控制吹除氮气的流量 ,

为简单考虑 ,系统不再设声速喷嘴 ,而是由孔板取

而代之 ,氮气瓶组充气压强可达 12 MPa.

1 . 2　高空模拟和测量系统

高空模拟系统主要由高空模拟实验舱、4 个

大圆柱形真空舱和真空泵等组成 ,总真空容积大

于 150 m3 .

实验采用水平的推力台架.测量参数包括推

力 F ,燃烧室压强 pc ,实验舱内压强 pa 和塞锥壁

面上 5个测点的压强 pp1～ pp5 .另外 ,测量的还包

括推进剂在推力室头部的压强以及推进剂管路上

不同位置的压强和温度等参数.测压采用精度高、

稳定性好的离子束溅射薄膜压力传感器 ,传感器

自带变送器 ,提高了抗干扰能力.推力台架具有现

场校准推力的自动标定系统 ,提高了推力标定和

测量精度. 误差分析显示 ,推力测量误差小于

015 % ,压强的测量精度比推力测量精度更高.压

比 CNPR = pc / pa 反映模拟高度变化.衡量喷管性

能用推力效率 ,为某一反压下实验测量推力系数

与理论推力系数之比.

1 . 3　控制时序的确定

进行热试实验之前 ,需对新安装的推进剂管

路进行充填特性实验.具体方法是以测量系统记

录的时间起始点为零点时刻 ,重叠气氢或气氧主

阀后压强曲线与燃烧室压强曲线 ,燃烧室压强开

始稳定的时刻 tc 与气氢或气氧阀后开始建压时

刻 tH、to 的时间间隔就是两种推进剂在管路和头

部中充填所需要的时间 ,这两个时间分别称为气

氢管路充填时间ΔtH = tc - tH 和气氧管路充填时

间Δto = tc - to .通过这两个时间来确定氢、氧主阀

开闭的先后时序 ,时序要保证点火可靠和启动平

稳.

设计条件下 ,发动机的工作参数为 : pc = 3185

MPa ,推进剂混合比α= 5146 ,推进剂总流量 m
·

t =

11022 7 kg/ s. 热力计算的燃烧室温度 Tc =

3 427 K ,燃气比热比γ= 11 198 ,燃气气体常数

Rg = 63210 J / kg·K.

2　实验发动机

2 . 1　结构和设计参数

实验发动机为三单元直排塞式喷管发动机 ,

其结构如图 1所示 ,主要由单元推力室和塞锥组

成.三个单元推力室的支撑主体是一个并排加工

有三个圆柱形安装孔的整体结构 ,每个单元推力

室的内喷管、燃烧室内衬和喷注器单元依次装入

其内.相邻单元中心线的间隔是 66 mm.通过安

装固定件把单元推力室和塞锥连接在一起 ,通过

结构支撑件把塞锥和底板安装固定.塞锥侧板上

沿塞锥型面开有 5 个测压孔 ,测量塞锥壁面压强

图 1　实验塞式喷管发动机示意图

Fig. 1　Sketch of test aerospike nozzle engine
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分布.塞锥材料为碳钢 ,整体线切割加工.内喷管

倾角θ= 3715°,塞锥宽度 W d = 200 mm ,塞式喷管

的总面积比 Et = 8010 ,设计点压比值 CNPR =

1 139.

燃烧室内衬和内喷管使用耐高温、耐烧蚀材

料钨渗铜 ,它具有优良的耐烧蚀性能 ,是理想的热

试实验喷管材料.有研究表明 ,在作为喉衬材料

时 ,钨渗铜烧蚀率为 01002 8～01024 mm/ s ,完全

可作为喷管材料用于短时间的热试车实验[7 ] .推

力室单元支撑主体使用碳钢 ,发动机综合烧蚀和

热沉法进行热防护.

2 . 2　内喷管

如图 2所示 ,内喷管为圆喉转方型出口喷管 ,

喉部直径 Dt = <16 mm ,面积比 Ei = 5177.喉部上

游收敛段和喉部下游扩张段的转方前是轴对称结

构 ,与一般轴对称拉瓦尔喷管类似.收敛段入口直

径 Di = <40 mm ,从扩张段面积比为 E = 1138 处

开始 ,喷管型面的截面形状由圆形逐渐转变为带

圆角的方形 ,出口圆角半径由转方起始圆角半径

R1 = 914 mm光滑过渡到出口圆角半径 R2 = 1010

mm.内喷管外加工有三道密封槽 ,加氟橡胶密封

圈后装入单元支撑主体.

图 2　圆转方内喷管示意图

Fig. 2　Sketch of round2to2rectangle primary nozzle

2 . 3　喷注器单元

喷注器单元用不锈钢材料加工.如图 3 ,3 个

直流式氢氧喷嘴加工好后 ,通过螺纹安装到其 3

个孔内.在喷注器单元圆柱段的周向上均匀分布

4个 <10 mm气氢进气孔.

图 3　喷注器和喷嘴照片

Fig. 3　Photograph of injector and injector element s

考虑是气气混合燃烧 ,喷注器采用直流式喷

嘴.如图 4 ,中底和下底在沿直径 <24 mm的圆周

向均布 3个氢氧喷嘴 ,气氧喷嘴内径 <316 mm ,外

径 <610 mm ,气氢喷嘴环内径 <618 mm ,外径

<810 mm.气氢喷嘴环周向均匀分布 6 个直径

<210 mm的进气孔 ,气氢流动通道为内外径分别

是 <610 mm 和 <618 mm 的环形间隙 ,氧喷嘴缩

进氢喷嘴 3 mm.下底在周向布置三圈共 36 个直

径 <110 mm小孔用于喷气氢热防护.

图 4　喷注器面板和喷嘴示意图

Fig. 4　Sketch of injector plane and injector element

3　实验和结果分析

3 . 1　系统管路充填特性实验

系统管路连接好后分别对气氢、气氧路进行

了充填特性冷吹实验 ,图 5是氧阀后压强 po 与燃

烧室压强 pc 的实验曲线.气氧主阀后建压时刻为

to = 01975 s ,燃烧室稳定建压时刻为 tc = 210 s ,气

氧管路充填时间为Δto = 11025 s ;气氢主阀后建

压时刻为 tH = 1113 s ,燃烧室稳定建压时刻为 tc =

1177 s ,气氢管路充填时间为ΔtH = 0164 s.

由于发动机稳定工作的时间比较短 ,每次实

验可以测得一个压比值附近的喷管性能.为防止
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图 5　冷吹实验压强测量结果

Fig. 5　Measured pressure in cold2flow test

舱内氧气含量过高而引起爆燃 ,低压比实验时 ,也

先抽气到较高的真空度 ,然后根据实验反压要求

向高空模拟系统充入氮气提高舱内压强 ,这样可

避免在实验中舱内发生爆燃而损坏设备.

3 . 2　热试实验

实验发动机可靠地进行了两次高温燃气吹风

实验.两次实验中测量的喷注器参数如混合比 ,氢

喷嘴压降ΔpH ,氧喷嘴压降Δpo 的值见表 1.

表 1　实验中喷注器工作参数表

Table 1　Parameters of the injector in the tests

No α ΔpH / MPa Δpo / MPa

1 5. 62 0. 29 1. 26

2 5. 36 0. 35 1. 25

以 CNPR = 350 附近时实验测量的结果为例 ,

推力 F和三个燃烧室压强 pc1～ pc3的测量结果如

图 6所示.点火后推力和燃烧室压强迅速升高 ,推

力达到 3 500 N ,燃烧室压强达到 3140 MPa.实验

结束时推力和燃烧室压强已经出现了平稳段 ,三

条燃烧室压强曲线重合较好.吹除氮气的压强较

高 ,使推力和燃烧室压强曲线后段出现了压强峰.

低压比实验获得的数据在 CNPR = 50附近 ,实

验测量结果与图 6类似 ,推力达到约 3 000 N.两

次实验的燃烧室压强均在 31 4 MPa左右 ,低于设

计值 31 85 MPa. CNPR = 50 时发动机热试车的照

片如图 7所示.

两次实验中 ,沿塞锥长度 x 方向上 ,塞锥表

面压强 pp 的实验数据和数值模拟结果如图 8 所

示 ,数值模拟方法参见文献 [ 8 ] .在 CNPR = 50 时 ,

塞锥表面有波动的压强分布 ,压强峰可以补偿推

力 ,使塞式喷管在低空仍然具有较高的效率 ,即高

图 6　热试实验参数测量 ( CNPR = 50)

Fig. 6　Measured data in hot2firing test ( CNPR = 50)

图 7　热试实验照片 ( CNPR = 50)

Fig. 7　Photograph of hot2firing test ( CNPR = 50)

度补偿特性.在 CNPR = 350时 ,燃气沿塞锥型面膨

胀时的压强一直是降低的 ,类似于钟型喷管内表

面的压强分布规律.从图中可见 ,数值预测结果基

本反映了相应压比下塞锥表面的压强分布.

图 8　塞锥表面压强分布的实验和数值模拟图

Fig. 8　Experimental and numerical p ressure

dist ribution along plug ramp

经过两次高温燃气吹风实验后 ,发动机头部

无烧蚀损坏 ,喷嘴单元和喷注器面板状态良好 ,保
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持金属光泽 ,发动机其它各个部分也完好.由于进

行了高温实验 ,钨渗铜内喷管的内壁表面有少量

的铜渗出 ,在高温高速燃气流的冲刷下 ,渗出的铜

在壁面上沿流线方向成细丝状分布.实验后内喷

管型面和塞锥型面无破坏 ,喉部尺寸变化不大 ,两

次实验后 ,测量的内喷管喉部直径比实验前增大

约 011 mm.

3 . 3　塞式喷管性能

图 9是实验塞式喷管性能的数值模拟结果和

实验数据对比图.两次实验的有效数据在 CNPR =

50和 CNPR = 350 两个压比 (高度)附近获得了喷

管的推力效率.在 CNPR = 50附近 ,效率在 92 %～

9315 %之间 ;在 CNPR = 350 附近 ,效率在 95 %～

96 %之间.在 CNPR = 350下 ,数值预测的喷管效率

与实验测量数据吻合较好 ,在 CNPR = 50 下 ,数值

计算的效率在 90 %左右 ,而实验测量数据在

92 %～9315 %之间 ,模拟计算的喷管效率比实验

测量值低 ,在低压比下 ,塞锥上的燃气在膨胀过程

中存在分离流动 ,模拟计算的精度不如较高压比

下的计算结果.

图 9　性能的实验和数值模拟结果

Fig. 9　Experimental and numerical result s

of performance

目前 ,实验发动机只做了在 CNPR = 50 和

CNPR = 350两个反压下的热试车 ,由于后续还要在

该发动机上实验爆震波点火器的多管点火 ,为了

防止钨渗铜喷管烧蚀过于严重 ,设计压比 CNPR =

1 000附近的实验待多管爆震波点火系统安装调

试完成后进行.

4　结　论

(1)以气氢/气氧为推进剂 ,设计三单元直排

塞式喷管发动机并成功进行了热试车实验 ,实验

获得了发动机推力和三个燃烧室压强的稳定工作

过程 ,计算了两个压比附近性能的实验数据.

(2)采用耐烧蚀材料钨渗铜加工圆转方内喷

管和燃烧室内衬 ,碳钢材料加工塞锥的非冷却热

试发动机顺利完成了短时间热试实验.实验后 ,发

动机推力室单元、内喷管和塞锥等零部件无烧蚀

和损坏.实验证明 ,对于短时间热试车研究 ,这种

设计方案可行.

(3)实验发动机喷注器单元的设计采用直流

式同轴喷嘴 ,在喷注器面板上 ,靠近燃烧室壁面和

氢氧喷嘴之间的位置布置多个小孔喷氢热防护.

实验表明 ,喷注器单元的结构和参数设计是合理

的.
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