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高度补偿喷管的氢氧热试研究
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摘 � � � 要: 采用气氧作氧化剂、气氢作燃料, 对具有高度补偿特性的塞式喷管和双钟型喷管进行了点火热

试.介绍了气氢/气氧试验系统,以及试验喷管的结构形式、设计参数和装配照片, 喷管试验件采用耐烧蚀的钨

渗铜材料加工,成功进行了多次短时间点火热试 .给出了试验测量参数曲线、点火热试照片和数据结果,获得

了不同高度下塞式喷管和双钟型喷管的热试性能数据, 和当量钟型喷管相比两者都具有较好的高度补偿特

性.以推力系数效率为例, 塞式喷管在低空压强比下达到 92% ~ 95% , 双钟型喷管低空下为 96% ~ 98% , 高空

下则都在 95%左右.
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Hydrogen/ oxygen hot�f iring tests of altitude compensating nozzles
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Abstract: By employing the gaseous oxygen as oxidizer and gaseous hydrogen as fuel,

ho t�f ir ing tests w ere perform ed fo r aer ospike nozzle and dual�bel l no zzle test eng ines w ith al�
t itude compensat ing features. T he gaseous hydr ogen/ ox ygen experim ental system, the test

no zzles� conf iguration, design parameter s and assembly gr aphics w ere described. M ade of

the ablat ion�resistant tungsten�copper alloy, the test com ponents of nozzles have successfully

passed several sho rt�period hot�f iring tests. T he measured parameter cur ves, test pho to�
g raphs and results are obtained, thus obtaining the performance data of aerospike nozzle and

dual�bel l nozzle under dif ferent alt itudes, both of w hich have good alt itude compensat ion

character ist ic as compar ed w ith the convent ional bel l no zzle. For example, the thrust coeff i�
cient eff iciency of aero spike nozzle is 92%�95% and dual�bell no zzle is 96%�98% at low alt i�
tude, and about 95% at high alt itude.

Key words: aerospace propulsion system; aero spike nozzle; dual�bell nozzle; hot�f iring

test ; alt itude compensat ing characterist ic

� � 塞式喷管和双钟型喷管都具有很好的高度补

偿能力,塞式喷管的半开放流场结构,能够自动适

应外界环境压强变化, 在整个飞行高度均具有较

高的性能[ 1] ;双钟型喷管包括基喷管和延伸段喷

管两部分,在壁面转折点的控制下能够随环境压

强的变化调整工作模式来实现高度补偿,低空工

作模式时基喷管完全膨胀,延伸段气流呈现大尺

度分离,高空工作模式时基喷管出口流压强高于

环境压强,气流完全附着延伸段壁面,性能接近大

面积比钟型喷管, 避免了传统钟型喷管在不同高
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度工作所带来的过膨胀或欠膨胀损失[ 2] . 20 世纪

后期,高度补偿喷管受到了许多国家的关注,美国、

欧洲、日本开展了大量的数值模拟和冷热试验研

究
[ 3�6]

,我国也开展了塞式喷管型面设计和性能优

化计算[ 7] ,进行了不同结构型式塞式喷管(瓦状和

二维)的计算和冷吹风试验[ 8�10] ,对双钟型喷管开

展了型面设计、流场结构的数值模拟和冷吹风试

验
[ 11, 12]

.不论是塞式喷管,还是双钟形喷管,都希望

在现有氢氧火箭上作有限的改动来大幅度提高发

动机的性能,本文采用气氧作氧化剂、气氢作燃料

对塞式喷管和双钟形喷管试验发动机进行了点火

热试研究,进一步展示二者的高度补偿特性.

1 � 高度补偿喷管试验发动机

1. 1 � 塞式喷管

圆转方塞式喷管试验发动机主要包括以下部

分:头部、燃烧室(外套和内衬)、单元内喷管(外套

和圆转方内喷管)、塞锥、塞锥侧板和底板、连接支

撑件及实验台限位结构等.

发动机头部(图 1)为不锈钢材料, 包括上底、

中底和下底,上底和中底之间是气氧腔,在斜侧周

向均布 3个 �10 m m 进气管嘴.中底和下底之间

是气氢腔,周向上均布 4个 �10 m m 进气管嘴.因

为是气气混合燃烧, 喷注器采用结构紧凑单位面

积流量大的直流式喷嘴. 下底上沿直径 �34 mm

的圆周方向均布 6 个气氧喷嘴(内径 �4. 7 m m) .

气氢喷嘴一共有 72个:在每个气氧喷嘴周围直径

�14m m的圆周上布置有 6个 �1. 3m m 小孔, 而贴

近壁面附近还布置两圈共 36 个 �1 m m 小孔用于

气氢屏蔽热防护.

图 1� 试验发动机头部照片

F ig. 1� H ead photo gr aph of the test engine

试验发动机在燃烧室温度高达 3 400 K 以上

的情况下不采用自主冷却方式,而综合采用烧蚀、

热沉法及近壁低混合比屏蔽进行热防护.燃烧室

外套使用高导热材料紫铜,内衬为钨渗铜材料用于

烧蚀防护,两层之间通过高温河西胶粘结在一起,

烧蚀率很低的Wu�Cu 能够在高温下可靠工作(基

体Wu熔点很高, Cu在高温下起发汗冷却作用, 有

实验证明此材料在3 000K下能可靠工作400 s) .燃

烧室与头部和内喷管套均采用法兰螺栓密封连接.

紫铜燃烧室和Wu�Cu内衬开有 �4 mm 的测压孔,

采用旋入式接管嘴与压力传感器相连.

钨渗铜圆转方内喷管(图 2)的喉部直径 d t=

26 mm ,喉部上游收敛段入口直径和燃烧室直径

d c 一样,均为 �60 mm. 喷管内型面的圆转方从喉

部下游位置开始,方形出口圆角半径Re= 10 mm,

面积比 �i= 5. 5. 内喷管外圆上加工三道密封槽,

和内喷管套之间通过氟橡胶密封, 依靠燃烧室和

内喷管的法兰连接将内喷管与塞锥压在一起. 内

喷管套与塞锥和塞锥侧板之间用 14个 M10 螺栓

连接.另外通过若干垫片来调整内喷管出口与塞

锥的高度,保证两者之间光滑连接.

图 2 � 圆转方内喷管照片

Fig . 2 � Pho tog raph o f round�to�square inner nozzles

碳钢材料的塞锥采用整体线切割加工, 底部

结构为一个突出的圆弧,用来减少底部亚声速回

流区面积,与其它零件都采用螺栓连接方式.底板

的延伸长度大于 2倍半底部高度, 用于形成底部

中心对称条件.塞锥宽度大于内喷管出口宽度,两

边留有一定的间隙, 内喷管倾角  = 39. 5 .塞式喷

管的总面积比 �t = 80, 设计压强比 N PRd= 1 139.

连接支撑件主要用于连接推力架、发动机台架限

位等.一单元圆转方塞式喷管试验发动机的整体

装配照片如图 3所示.

1. 2 � 双钟型喷管

双钟型喷管和塞式喷管试验发动机使用相同

的燃烧室和喷注器头部,双钟型喷管主体结构由

两部分组成,即基喷管和外套.基喷管为传统的轴

对称钟型喷管, 由整体 Wu�Cu材料加工制造, 喉

部直径d t= 26 mm,面积比为 9. 7.基喷管前端面有

密封凹槽,与燃烧室采用垫片端面密封,周向开有
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图 3� 塞式喷管试验发动机实物照片

F ig . 3� Photog r aph of the aero spike test engine

图 4 � 双钟型喷管尺寸图及试验发动机实物照片

Fig. 4� Dimension sketch and photo gr aph o f the

dual bell test eng ine

三道密封槽,采用氟橡胶密封圈与外套密封. 不锈

钢外套用来包含基喷管和形成双钟型喷管延伸段,

与燃烧室采用法兰连接.延伸段上顺着燃气流的方

向对称分布有 12个壁面压力测点,测压接管嘴通

径为 �4.设计工作条件与塞式喷管完全相同,总面

积比为 80,其尺寸及实物照片如图 4所示.

2 � 气氢气氧热试系统

如图 5所示,气氢气氧试验系统主要包括气

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, 以及塞式喷管(或双钟

型喷管)试验发动机与推力台架等.

气氧供给系统采用 10个 40 L 容积的高压氧

气瓶组作为气源,气源压强为 13 MPa, 主管路尺

寸是 �24 m m ! 2 mm . 气氢供给系统的气源采用

4 m
3
容积的氢气罐, 压强最高可达 18 MPa, 主管

路尺寸是 �36 mm ! 3 m m. 气氧和气氢各自经过

图 5� 气氢气氧试验系统示意图

F ig . 5� Sketch of GH 2 / GO2 test system

减压器减压后分别由喉部直径为 �7. 498 m m 和

�6� 401 m m 声速喷嘴控制流量,每个声速喷嘴前

都安装有压强传感器, 用于准确计算气氧和气氢

流量,从而计算推进剂混合比和燃气热力参数.每

次试验过程控制在 3 s以内, 气氢总量在 0. 6 kg

以内,气氧总量为 3 kg 左右, 气源气量完全可以

保证试验过程中减压器后有稳定的低压压强. 吹

除系统采用 10 M Pa 以上的高压氮气罐作为气

源,主管路尺寸是 �24 mm ! 2 mm .无需精确控制

吹除氮气的流量, 所以系统不再使用减压器和音

速喷嘴,而是由孔板节流后,分别对气氧和气氢进

行吹除,吹除管路尺寸均为 �18 mm ! 2 mm .

真空系统的容积大于120 m3 ,由真空实验舱和4

个真空罐以及真空泵等组成.为防止真空环境下辉

光放电现象影响点火效果,真空度大约是2000 Pa.由

于试验发动机的尺寸比较大,在原来的圆形扩压器

上开出一条宽 350mm的斜坡引射结构,以改善真空

舱的引射效果,避免燃气冲到扩压器上面的舱壁后

又返回到实验舱内,使试验过程中的舱内反压迅速

升高而不能达到高空模拟的要求. 点火系统曾先后

采用两种方式:爆震波点火和固体药包点火.爆震波

点火增加了一整套点火管路系统, 还要适应低压启

动和高压工作两种状态.由于协调过程中不断出现

问题,后改用简单可靠的固体药包点火方式.点火电

源由控制台提供,固体黑火药药量一共6g,引火头埋

在其中.固体药包点火器靠支架定位,放在距离喷注

面板15mm的燃烧室中.

测控系统主要由工控计算机、数据采集卡、测

量和控制软件、推力传感器和压强传感器等组成.

试验过程一共测量 16路参数, 包括发动机推力

F、燃烧室压强 p c、真空舱压强 p a、气氢路声速喷

嘴前压强、气氧路声速喷嘴前压强、氮气吹除路压
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强、氢氧头部压强、管路温度、喷管壁面压强(双钟

型喷管只测 6个点)等,其中同喷管效率直接相关

的有 F, p c 和 p a .实验台架水平布置,固定在方形

真空室的基座上. 试验发动机用钢绳悬挂在真空

实验舱中,调整钢丝绳和底部支撑结构以保证发动

机推力轴线与推力台架轴线在同一直线上.为了改

善拉压传感器的使用条件,推力台架采用了两个纵

向刚度大、横向刚度小的叉簧饶性件将推力转化成

拉力,推力测量误差小于 1%. 此外, 专门设计的一

套传感器密封套筒将压强传感器测量线路和真空

室隔离,并通过细管路将测量线引入到燃烧室压强

测量点,这样既使得压强传感器离测量点距离近,

减少压强损失,又保证传感器背压与真空室外的大

气相通,不会在实验过程中发生变化.

3 � 试验内容与结果分析

3. 1 � 管路充填和时序调试

表1给出了设计条件下的试验发动机工作参

数.推进剂供给、吹除管路的阀门和点火电源等在

试验过程中有严格的时序要求, 手动操作无法实

现,必须采用自动控制时序.因此,在进行点火热试

前,需对氢气管路、氧气管路分别进行管路充填冷

试,来确定阀门开启时间和自动控制时序.图 6是

氢气管路充填的压强曲线,以系统数据采集开始为

零点,实测氢气声速喷嘴前建压时间为 1. 33 s,燃

烧室建立稳定压力时间为 1. 744 s, 两者相差

0. 414 s,这就是氢气主阀门后管路充填达到满流量

的时间.图 7是氧气管路充填的压强曲线,氧气声

速喷嘴前建压时间为 1. 03 s, 燃烧室建立稳定压力

时间为 2. 63s,氧气主阀门后管路充填达到满流量

的时间为 1. 6 s.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
[ 8]

.最终塞式喷管试验时序参数确定为:氧主阀

比氢主阀先开0. 1 s,氧主阀打开 0. 2 s后点火电源

通电,氧主阀打开2. 6 s, 即试验达到设计流量稳定

1s后关闭所有主阀门,开始吹除,结束试验.

表 1 � 试验喷管发动机的设计工作参数

Table 1 � Design parameters of the test engines

燃烧室压强

p c / M Pa

燃烧室温度

T c / K

比热比/

!

燃气气体常数

R/ J/ ( kg ∀ K)

3. 85 3 427 1. 198 632. 06

氧气质量流量

m∀O2
/ kg / s

氢气质量流量

m∀H2
/ ( kg/ s)

喉部直径

d t / mm

总面积比

�t

0. 762 0. 139 26 80

图 6 � 氢气管路充填压强曲线

F ig . 6 � Pressure curve o f GH 2 pipes

图 7 � 氧气管路充填压强曲线

Fig. 7� P ressur e curv e of GO2 pipes

� � 同理,双钟型喷管试验时序参数为:氧主阀比

氢主阀先开 0. 1 s, 氧主阀打开 0. 2 s后点火电源

通电, 氧主阀打开 1. 97 s,即试验达到设计流量稳

定 1 s后关闭所有主阀门,开始吹除,结束试验.

3. 2 � 塞式喷管热试数据

因为试验发动机没有冷却措施,出于安全考

虑,每次稳定工作的时间比较短,为了得到不同压

比高度的性能曲线, 需要进行多次试验,表 2是塞

式喷管点火试验参数表.

表 2� 塞式喷管的点火试验参数

Table 2� Hot�firing test Parameters of the aerospike nozzle

N PR
p O2

/

M Pa

m∀O
2

/

( kg / s)

p H2
/

M Pa

m∀H
2

/

( kg / s)
F/ N

p c /

M Pa

114 8. 75 0. 791 2 8. 0 0. 154 3 3 304. 8 3. 82

450 8. 75 0. 794 8 8. 35 0. 158 5 3 647. 6 3. 76

1 120 8. 85 0. 800 7 7. 85 0. 134 8 3 478. 9 3. 44
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图 8� 塞式喷管点火试验照片

F ig . 8 � Ho t�fir ing T est photo gr aphs of the aero spike nozzle

� � 图 8给出了不同压强比( N PR= p c / p a)下的

喷管点火试验照片. N PR= 114时,塞锥上燃气的

膨胀边界明显, 火焰明亮, 温度很高. N PR= 450

时,真空实验舱内的环境压强较低,燃气的膨胀程

度和区域加大. 高压比 N PR= 1 120时,环境压强

更低,塞锥上燃气的膨胀程度更大,中心区域的氢

氧火焰明亮,温度很高.

3. 3 � 双钟型喷管热试数据

表 3是双钟型喷管点火试验参数表.图 9给

出了( a)塞式喷管和( b)双钟型喷管的推力 F、燃

烧室压强 p c 和实验舱环境压强 p a 的测量曲线.

曲线走势正常, 点火后 F 和 p c 迅速升高,达到额

定值后曲线出现平稳段,说明时序工作时间满足

性能试验要求. 由于真空系统的容积较大,燃气流

量较小,实验舱内改造后扩压器的引射作用也得

到改善,所以在较短的点火时间内 p a能够维持在

一个较低的水平,满足高空模拟试验的要求.在 F

和 p c 曲线后段出现峰值的原因是较高的氮气吹

除压强造成的, 这样可以保证试验结束后迅速将

剩余推进剂吹出.每次点火热试后,都要进行相关

检查.结果表明,实验舱内的推进剂供给管路没有

损坏,塞式喷管和双钟型喷管的头部喷注器、燃烧

室、内喷管等试验件一切正常, Wu�Cu 材料内喷

管的内壁表面有少量的铜析出. 由于高温高速燃

气流的冲刷, 所析出的铜在壁面上沿流线

方向成细丝状分布,可是内喷管型面并没受实质

表 3 � 双钟型喷管的点火试验参数

Table 3 � Hot�firing test Parameters of the dual bell nozzle

N PR
p O2

/

M Pa

m∀O
2

/

( kg / s)

p H2
/

M Pa

m∀H2
/

( kg / s)
F/ N

p c /

M Pa

110 8. 95 0. 793 3 7. 82 0. 146 4 3 355. 6 3. 75

800 8. 95 0. 795 6 7. 65 0. 144 8 3 489. 7 3. 71

图 9 � 塞式喷管和双钟型喷管的热试车测量曲线

Fig . 9 � M easured curv es in hot� firing tests of the

aer ospike nozzle and the dual bell nozzle

影响.测量的内喷管喉部直径比点火试验前略有

增大(约大 0. 1 mm ) ,但这种尺寸变化不会影响性

能计算,说明试验方案可行.

3. 4 � 性能结果与分析

图 10是不同工作压强比下双钟型喷管的壁

面压强分布,测点位置全部在延伸段上,第一个测

点位置和基喷管与延长段的转折点很接近(图中

无因次距离座标 x = 0. 18) . 低空 N PR= 110~

130, 壁面压力在型面转折点后出现跳跃(壁面压
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力随环境压强的降低而减小) ,基喷管出来的燃气

在转折点出现大尺度分离流动, 基喷管出口主流

边界是受环境压强影响的自由边界, 此时双钟型

喷管工作在低空模式, 有效面积比等于基喷管小

面积比,没有出现过膨胀损失;高空 N PR= 780~

900, 随高度的增加, 环境压强逐渐降低,此时基喷

管出口流压强已经开始高于环境压强, 延长段壁

面压力不再随环境压强发生变化, 流动已完全附

着于喷管延长段壁面, 此时双钟型喷管工作在高

空模式,其延长段全部面积比得到有效利用, 性能

接近大面积比钟型喷管.

图 10 � 双钟形喷管的壁面压强分布

F ig . 10� W all pr essure distr ibution of the

dual bell nozzle

为衡量喷管性能, 一方面使用推力系数效

率
[ 8]

, ∀= CF / CFideal ,其中 CF 是点火试验测量得到

的推力系数, CFideal是当地环境压强下理想喷管的

理论推力系数; 另一方面还可与面积比为 80的当

量钟型喷管的性能进行比较. 图 11是塞式喷管、

双钟型喷管点火热试结果和当量钟型喷管的性能

对比图.低空 N PR= 110附近, 塞式喷管效率在

92% ~ 95%之间,双钟型喷管效率在 96% ~ 98%

之间;中空 N PR= 450~ 650,塞式喷管效率最高

到 98%; 高空时塞式喷管效率在 94% 左右

( N PR= 1 120) ,双钟型喷管效率为96%( N PR=

900) .和当量钟型喷管的性能数据相比,在低空和

中空,塞式喷管和双钟型喷管的效率都很高, 尤其

是低空更加体现出了很好的高度补偿特性.理论

上高空时塞式喷管和双钟型喷管的工作状态类似

于大面积比钟型喷管, 喷管的设计压强比

N PRd = 1 139,从中空到 N PRd ,性能应该持续升

高, 但点火试验结果却降低. 分析试验现象认为,

高空附近的性能测量值偏低主要是由于真空扩压

器引射效果不好造成的. 高空工况条件下,真空实

图 11 � 热试的性能结果比较

Fig . 11� Perfo rmance com par ison of hot�firing

tests

验舱的背压很低, 试验发动机的尺寸和流量比较

大,扩压器的引射效果不好,不能维持较低的实验

舱背压,真空舱背压传感器实测值不准,造成试验

效率偏低.总的来说,塞式喷管和双钟型喷管的点

火热试效果还是不错的,较好地反映了高度补偿

喷管的特性.

4 � 结 � 论

采用气氧作氧化剂、气氢作燃料对塞式喷管

和双钟型喷管试验发动机进行了点火热试研究,

得到以下结论:

( 1) 点火热试获得了不同压强比下的推力性

能数据,推力系数效率最高达到 98%. 和当量钟

型喷管相比,热试已验证了在低、中空压强比下塞

式喷管和双钟型喷管都有较好的高度补偿特性.

( 2) 对于短时间不冷却的热试研究来说, 采

用耐烧蚀材料钨渗铜加工喷管试验件的方法可

行,两种喷管试验发动机顺利完成了多次短时间

点火,燃烧过程中参数稳定可靠.

( 3) 高空压强比下的试验对真空引射的依赖

性很大,没有取得预想的效果,今后进行高空模拟

试验时必须对真空扩压引射器作比较大的改造.

下一步的研究工作是继续开展多单元直排式

圆转方塞式喷管和不同结构参数(基喷管面积比、

基喷管长度、延伸段偏折角等)双钟型喷管的点火

试验研究,结合理论分析和计算,掌握喷管设计参

数影响性能的规律, 为其工程应用做好技术储备.
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