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塞式喷管热试实验研究
王长辉．刘宇

(北京航空航天大学宇航学院，北京100083)

搐 要：全面介绍了多个塞武唼管的热流实验研究。实验获得了固体推进荆、气氧／酒

精及气氧／气氢三种推进剂组合塞武喷管的热试车性能。实验塞武喷管包括了瓦状塞锥和平板

塞锥等两种塞锥形武。实验结果表明，塞武喷管特别适合用于飞行高度范围跨度大的固体或

液体火箭发动机。气氧／酒精瓦状直锥塞武喷营热试车的效率达到了95％，验证了瓦状塞武喷

管的高度辛卜偿特性。一单元塞式喷管和单侧三单元塞式喷管气氢／气氧发动机热试实验成功进

行了爆震波多管点火。一单元塞武喷管发动机在C啊F110附近，效率达到93％一95％；在

C嘲，=450附近，效率达到96％—98％；在C脏IFl000附近，效率达到93％一96％。单侧三单元塞

武喷管发动机在C畹-50附近，效率达到92％一93．5％；在c帆=350附近，效率达到95％～

96％．预计在设计点的效率不低于98％。
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1引言

目前使用的钟型喷管火箭发动机技术已经较

为成熟．很难找到从根本上大幅度提高其性能的

途径。相对传统火箭发动机．塞式喷管发动机体

积小、重量轻．在整个飞行高度均具有高性能并

且易于与运载器底部相配合．可望成为未来先进

运载器的动力装置。塞式唼管是一种具有连续高

度补偿特性的喷管．相对于钟型喷管在低于设计

高度上仍具有高效率。塞式喷管用于现有火箭发

动机系统．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、欧洲、日本和中国受

到广泛关注和研究Ⅲ。虽然由于液氢燃料储箱超

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。x一33”运载器计划被终止，但塞

式喷管发动机成功进行了地面热试车。截至目

前．国内外对塞式喷管技术的小规模研究仍在继

续进行剐。

从1997年起。中国也开展了塞式喷管的理

论和实验研究工作。在实验研究方面．先后进行

了固体推进剂热试车、气氧／酒精推进剂热试车、

大量冷流试验和气氢，气氧推进剂热试车【ll。研究

的塞式喷管也包括了直排、环排、一单元、多单

元、平板塞锥、瓦状塞锥、轴对称内喷管及圆转

方内喷管等多种结构形式，获得了大量有价值的

实验数据。热试车实验主要经历了两个阶段，第

一阶段是塞式喷管概念探索研究。主要是初步验

证塞式喷管的高度补偿特性．此时还没有成熟的

型面设计方法，喷管的性能较低。经过理论研究

和大量的玲流实验后．塞式喷管型面设计和优化

方法逐渐成熟．经过型面优化设计的塞式嚷管在

热试实验中获得了较高的喷管效率。本文主要介

绍北京航空航天大学在塞式喷管热流实验方面的

研究进展。

2固体推进剂塞式喷管实验

实验发动机为长方形全钢焊接结构。内喷管

扩张段型面由圆弧和抛物线连接而成．长度￡I-

200iI蚰．喉部为14．2咖×14．2mm正方形．出口
为85．7m×103．5mm矩形。内喷管面积比E=44。
倾角p：26．7。。塞锥型面由两段抛物线近似，宽

度形d=103．5蚴l，长度厶=211．9mm，底部高度

日F255．5Hm。塞式喷管总面积比臣=224，此面积

比的设计点压比C。_5450。压比Cm印扫。是燃

烧室压强与环境反压之比．反映喷管工作高度的

变化。

燃烧室中装填固体推进剂双石一2．其燃烧产

物绝大部分在塞式喷管中膨胀加速产生推力。另

有～小部分气体经导流管进人塞锥底部形成二次

流。发动机由4根钢丝固定在水平放置的推力台

架上．发动机四角支点置于4个球轮上，可以在

水平方向自由移动。

几次实验测量的燃烧室压强在10—12MPa之

间，由于实验塞式喷管的总面积很大，受到高空

模拟设备能力所限。实验压比远未达到设计点，
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测得的喷管效率均在压比C。=1000以下。测量

的效率数据与相同面积比钟型喷管一维理想效率

曲线对比如图1所示。由于型面设计和流动损失

等原因。该塞式喷管总体效率不高．在实验中最

低压比c。=290时，实验效率为89．1％，仍大大

高于钟型喷管效率．也体现了其低空的高度补偿

能力。这是对塞式喷管高度补偿特性的最初热试

实验。

图1喷管效率随C舯变化曲线

Fig．1 Nozde e伍ci即ci翱聃a fIlnc60n of C啪

3气氧／酒精推进剂塞式喷管实验

推进剂采用气氧／酒精，酒精供给系统采用

挤压式，设计的酒精最大流量为O．9k幽。高压氧

气由50多个高压氧气瓶并联提供．充气压强可

达13MPa，设计的氧气最大流量为1．3kg／s。在两

路推进剂管路上装有文氏管控制流量。实验塞式

喷管发动机用钢丝绳悬吊在真空实验舱内。

3，l四单元瓦状直锥塞式喷管

四单元瓦状直锥塞式喷管有4个独立的燃烧

室和喷管．内喷管倾角口=30。。为减小设计和加

工难度．塞锥不是特征型面．而是一个半圆柱

面，这将造成一定的性能损失。每个单元的内喷

管为钟型喷管，喉部直径n=20mm。面积比E=

3，’4。塞式喷管总面积比E珑．15．在此面积比
下，塞式喷管的设计压比c．。=218。

实验测量的塞式喷管效率和相同面积比钟型

喷管一维理想高度特性曲线如图2所示。测量的

最大喷管效率约为95％。相对钟型喷管，实验塞

式喷管高度补偿能力明显．从地面到设计高度

(C。=16．8—218)，喷管效率在90％一95％之间变

化。由于实验塞式喷管的塞锥是直圆柱面。性能

会比特征型面喷管低。另外，该塞式喷管4个单

元分离布置，也会带来燃气外泄造成的性能损

失。如果改进塞式喷管型面设计．其性能应该还

可以进一步提高。

图2喷管效率随C赫变化曲线

F培2 Node娟ciencie8船a fLlncti∞ofc啊

3．2十四单元瓦状塞式喷管

十四单元瓦状塞式喷管的内喷管是环形布置

的，燃烧室与14个尺寸参数相同的小喷管焊接，

小喷管的大部分扩张段去掉一半型面作为塞锥．

小喷管出口与底板焊在一起，使底部气流封闭。

考虑加工难度，14个小喷管设计为锥型喷管．喉

部直径B：6咖，内喷管出口直径D声18r“m．整
个塞式喷管的面积比E=100．此面积比下的设计

压比为Cm=1465。

图3喷管效率随C脯变化曲线

F．93 Node e仿cie眦i器∞a functi∞0f G帆

实验时燃烧室压强约为p。=2．9MPa，燃烧室
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温度约为7≥1200K。由于燃烧室压强比较低，而

喷管的总面积比却很大．实验条件远远偏离了塞

式喷管的设计点，再加上其单元推力室采用的均

是锥形喷管，使测得的喷管性能比较低，在

C。-32和Cm=420两个压比附近获得的性能分

别在64．6％和73．6％。图3是测量的塞式喷管效

率与相同面积比钟型喷管一维理想效率曲线的对

比图。

4气氧／气氢推进剂塞式喷管实验

4．1实验系统

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个总体积约为0．8m3

的高压氧气瓶并联提供，充气后压强可达

13MPa。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18MPa。推进剂

经过减压器后由音速喷嘴精确控制流量和混合

比。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．氮气瓶组充气压强可达13MPa。由于不需

要精确控制吹除氮气的流量．为简单考虑。系统

不再设音速喷嘴，而是由孔板取而代之。

真空系统由直径庐3．5m真空实验舱、4个大

圆柱形真空舱和真空泵等组成．总真空容积大于

150ln3。测量参数包括推力F，单元接力室压强

风，实验舱内压强p．。另外，测量的参数还包括

推进剂在推力室头部的压强以及推进剂输送管路

上不同位置的压强和温度等。发动机安装在水平

放置的推力台架上．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。

4．2一单元塞式喷管发动机

一单元塞式喷管发动机主要包括头部、燃烧

室内衬、燃烧室外套、内喷管套、内喷管、塞

锥、底板、支撑件等部分。燃烧室内衬和内喷管

使用耐高温材料钨渗铜．它具有优良的耐烧蚀性

能．是理想的热试实验喷管材料，完全可用于短

时间的热试车实验研究罔。燃烧室外套使用高导

热材料紫铜，发动机综合烧蚀和热沉法进行热防

护。塞锥材料为碳钢，整体线切割加工。内喷管

倾角日=39．5。．塞锥宽度形d：53．26mm，塞式喷管

的总面积比最=80．O，设计点压比C赢=1139。

如图4所示。内喷管为圆喉转方型出口喷

管，喉部直径Dt=26IIlIn。面积比最=5．5。喉部

上游收敛段和喉部下游扩张段的转方位置前是

轴对称型面，与一般轴对称拉瓦尔喷管类似。

收敛段入口直径B=60mm．从扩张段面积比为

E=1．37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Rl-15．2mm光滑过渡到出口圆角

半径R2=10．Omm。

圆．．秭
图4圆转方内喷管示意图

Fig．4 Sketch 0f round—to—rec劬gIe pdⅡ18ry m皿le

如图5。发动机头部为三底两腔结构。上底

为空心圆台形，在斜侧周向均布3个中lOmm气

氧进气管嘴。在头部圆柱段的周向均布4个

圣lOmm气氢进气管嘴。喷注器采用氧喷嘴周围

环布氢气喷嘴的多孔直流式喷嘴。装配时气氧喷

嘴两端分别插入中底和下底孔内焊接，上底与中

底之间形成氧腔，气氧喷嘴外径中7nm，内径

鲥．7mm。氢喷嘴为下底上环绕在氧喷嘴周围直
径中14mm圆周上的小孔．每个氧喷嘴周围6个

予1．3mm氢气喷嘴，共36个。在靠近壁面的外

层，下底在周向布置两圈共36个币1．0∞小孔
用于喷气氢热防护，中底和下底形成氢腔。

实验使用火药点火方式。火药点火器由电

源、引火头、固体火药、火药包和定位支架等组

成。火药由2#黑火药39和3#黑火药69混合而

成，引火头埋在其中。实验前拆掉发动机头部．

把火药点火器从燃烧室放人．定位支架卡在喷管

入口处，以定位点火器位置I”。设计条件下，发
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动机的工作参数见表l。 该比C。=450时高，测量值偏低主要是由于实

验舱内扩压器引射效果欠佳造成的。由于实验

发动机的尺寸和流量比较大．扩压器不能满足

高压比实验的反压维持要求。

图5发动机头部照片

喙5 Photogmph ofthe head

表1设计条件下实验参数

协．1 Experlmental P舡ar脯te璐undef desi印condiⅡon

推进剂类型 参数

推进剂混合比

燃烧室压强瑚Pa

燃烧室温度依

燃气比热比

燃气气体常数，(J／kg·K)

推进剂总流量帖g·s-1)

气氧流量／魄·8_1)

气氢流量，她·B-1)

5．46

3．85

34”．0

l-198

632．0

0901

0r762

O．139

图6是一单元热试塞式喷管性能的数值模拟

结果和实验数据对比图。三次实验的有效数据在

C孵110、‰450和C醑1000三个压比(模拟
高度)下获得了喷管推力效率，数值模拟方法

参见文献[6]。在低压比C。=110附近，效率在

93％一95％之间；在中间压比Cm=450附近，效

率在96％一98％之间；在高压比Cm=looO附近．

效率在93％一96％之间。在Cm=“0和Cm=450

两个压比下。数值预测的唆管效率与实验测量

数据吻合较好。在压比Cm=1000下，计算的效

率在98％左右，而实验测量数据在93％一96％之

间。二者有几个百分点的误差。塞式喷管的设

计点压比为Cm=1139，Cm=lOoo附近的性能应

k—≮
；；}。。数值模拟

％

图6喷管效率随Cm变化曲线

Fig．6 Nodee伍cienci髓鹅a矗IⅡcti叩0fC肺

4．3单侧三单元塞式喷管发动机

如图7，单侧三单元塞式喷管发动机主要由3

个单元推力室和塞锥组成。3个单元推力室的支

撑主体是一个并排加工有3个圆柱形安装孔的方

型整体结构，每个单元推力室的内喷管、燃烧室

内衬、喷注器单元和爆震波点火器依次装入其

内。相邻单元中心线间距为66-nln。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。塞锥材料为碳

钢，整体线切割加工。单元推力室倾角肚37．5。，

塞锥宽度矾=2‰，塞式喷管的总面积比
蜀=80．0，设计点压比cmFll39。

图7单侧三单元塞式喷管发动机示意图

F唔7 Sketch 0f 3．ceu神mBpjke肿z山曲giI峙
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该塞式喷管的内喷管也是圆转方结构，内喷

管喉部直径Dl=16mm，面积比蜀=5．77。收敛段

人口直径D，=40IIm，型面由圆转方的起始位置在

扩张段面积比为E=1．38处。出口圆角半径由转

方起始圆角半径R。-9．4mm光滑过渡到出口圆角

半径置F10．0mm。

喷注器单元用不锈钢材料加工。喷注器单

元在沿直径中24mm的圆周向均布3个直流同轴

式氢氧喷嘴．喷嘴加工好后．通过螺纹连接安

装到3个孔内。在喷注器单元圆柱段的周向上

均匀分布4个驴10mm气氢进气孔。气氢／气氧

同轴式喷嘴如图8所示。气氧喷嘴内径为

∞．6mm．外径为中6．Omm，气氢喷嘴环内径为
粕．8mm．外径为中8．0mm。气氢喷嘴环上周向
均匀分布6个直径为税．0tm的进气孔，气氢

流动通道为内外径分别为嘶．Omm和粕．8n一的
环形间隙。氧喷嘴缩进氢喷嘴3mm。喷注器单

元面板上布置3圈共36个直径为中1．0一小孔
用于喷气氢热防护。

图g气氢／气氧直流喷嘴示意图

Fi昏8 Ske沁h of GH—002 injector element

单侧三单元塞式喷管发动机实验的点火采用

先进的爆震波多管点火器，同时点燃3个推力室

单元。爆震渡点火系统阀门数量比较多，就一个

推力室的点火来说系统显得比较复杂。但如果对

未来多单元塞式喷管进行点火，却不再需要增加

阀门的数量．只需把点火管分成多管即可。所

以，这种点火方式对多推力室点火来说是非常有

吸引力的．研究表明。其点火同步性也很好m。

设计条件下。发动机的工作参数见表2。

表2设计条件下宴验参数

1址．2 Expedmen山p啪胱te码衄der desi印con血ion

推进剂类型 参数

推进剂混合比

燃烧室压强小Pa

燃烧室温度瓜

燃气比热比

燃气气体常数，(Jmg-K)

推进剂总流量“kg rs“)

气氧流量似g_s-'

气氢流量舡gⅣ'

单侧三单元塞式喷管发动机共进行了两次

热试车实验。爆震波点火器均成功点燃3个推

力室单元。图9是三单元热试塞式喷管性能的

数值模拟结果和实验数据对比图。两次实验的

有效数据在CNHl=50和Cm=350两个压比(模拟

高度)附近获得了喷管的推力效率。在压比

e。=50附近，推力效率在92％一93．5％之间；在

压比Cm=350附近，推力效率在95％一96％之

间。在压比c。=350下。数值预测的喷管效率

与实验测量数据吻合较好，在压比‰=50下．
数值计算的效率在90％左右．而实验测量数据

在92％一93．5％之间．模拟计算的喷管效率比实

验测量值低。
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图9实验塞式喷管效率随C嘲变化曲线
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目前，单侧三单元塞式喷管发动机只做了在

C一-50和C。=350两个压比附近的热试车，设

计点的效率应该比c。=350时有小幅提高。设计

压比下的热试实验待对实验舱扩压器作进一步改

造后方可进行。

5结论

本文比较全面地介绍了塞式喷管热流实验研

究的情况。结合实验喷管和实验数据。综述了固

体推进剂、气氧／酒精及气氧／气氢三种推进剂组

合塞式喷管发动机的热试车性能。实验塞式喷管

包括了瓦状塞锥和平板塞锥两种塞锥型式。实验

结果表明：

(1)塞式喷管可用于固体或液体火箭发动机，

其高度补偿特性特别适合用于飞行高度范围跨度

大的火箭发动机。

f2)以气氧／酒精为推进剂．四单元瓦状直锥

塞式喷管的热试车效率达到了95％．如果采用优

化设计的特征型面还能进一步提高性能，瓦状塞

式喷管是一种值得研究的塞式喷管型式。

(31以气氢／气氧为推进剂。对一单元塞式喷

管发动机和单侧三单元塞式喷管发动机进行了热

试车实验。实验的最高效率达到98％．验证了塞

式喷管型面设计和优化理论。

f4)实验采用了液体多管点火器、固体火药

点火器和爆震波多管点火器等多种点火方式．多

管点火器成功点燃多个单元推力室。爆震波点火

具有结构简单．可多管多次点火和点火同步性好

等优点，可用于未来多单元塞式喷管发动机点

火。
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