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摘　要：为有效解决现有燃气引射气源存在的诸多缺点，适应一种引射系统大流量、小型化的需要，在综
合分析各燃气引射气源方案的基础上，研制了一种以空气、酒精作为推进剂的多点喷射结构的燃气发生器，

并开展了多种工况下的试验研究。结果表明：采用的多点喷射方案大大提高了空间利用率，有效满足了引射

系统小型化的要求；喷雾性能好，喷雾锥角及粒径优于设计指标要求；点火可靠性高，解决了领域内现有燃气

发生器点火可靠性低的缺点；点火迅速，燃烧平稳，可实现较为均匀的出口温度场；燃气发生器工作范围较

宽，能在余气系数２．５２～４．３４范围内稳定燃烧；高效的火焰筒内壁空气冷却方式有效保证了燃气发生器长时
间工作运行。
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　　相对于压缩空气、氮气等常温引射气源而言，
高温燃气引射具有引射效率高、装置规模小等优

势，广泛应用于航空航天及武器系统等领域，主要

包括超燃冲压发动机地面试验平台、负压和真空

抽负系统、激光器排气系统等［１－６］。

燃气引射的气源来源于燃气发生器的燃烧产

物，而燃气发生器是通过燃烧化学推进剂产生一

定压力及高温气体的装置［７－９］。燃气发生器种类

繁多，其中航空、航天及武器系统引射领域常采用

的燃气发生器种类主要包括：过氧化氢催化分解

的单组元燃气发生器，低浓度过氧化氢与酒精双

组元燃气发生器，空气（还包括氧气或液氧）、烃

类燃料、水三组元燃气发生器，基于航空发动机燃

烧室结构的单管燃烧室燃气发生器以及基于航空

发动机燃烧室结构的环形燃烧室燃气发生

器等［１０－１６］。
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综合分析而言，上述各类燃气发生器均存在

一定程度的不足，主要包括：过氧化氢催化分解的

单组元燃气发生器存在燃气焓值低、引射效率低、

运行成本高等问题；低浓度过氧化氢与酒精双组

元燃气发生器点火困难，需采用预燃室预先点火，

再者，运行及维护成本高；空气、烃类燃料、水三组

元燃气发生器系统较为复杂，需配备冷却水喷注

系统，同样带来运行及维护成本问题；基于航空发

动机燃烧室结构的单管燃烧室燃气发生器存在容

积流量上限限制，带来主燃孔与掺混孔射流深度

不够的问题，进一步影响系统性能；基于航空发动

机燃烧室结构的环形燃烧室燃气发生器同样受容

积流量上限的影响，随着容积流量的增加，火焰筒

高度基本不变，但火焰筒直径变化较大，使得燃气

发生器整体尺寸增大，导致制造成本急剧增加，同

时也增大了整体装置的安装场地。此外，上述前

三类燃气发生器燃烧区域内壁面与火焰直接接

触，需配置夹套水冷系统实施冷却，大大增加了配

套的辅助系统规模，不利于引射系统的小

型化［７，１６］。

为此，在上述分析的基础上，结合一种引射系

统大流量、小型化等需求，综合各类燃气发生器的

特点，提出了一种多点喷射以高压空气与工业酒

精为推进剂的新型引射气源方案。该方案选用的

推进剂组合安全环保、便于运输与储存，价格低廉

且容易获取。结构上设计有效结合了液体火箭发

动机推力室与航空发动机燃烧室的综合优势，采

用了类似于液体火箭发动机喷注盘结构的头部以

及航空发动机燃烧室结构的火焰筒。由此，该型

燃气发生器不仅具有点火装置简单，燃气焓值及

燃烧效率高，运行及维护成本低，还包括不需要额

外的冷却装置而带来的体积规模小、质量小等

优点［７，１３－１４］。

本文为解决领域内现有燃气发生器存在的诸

多缺点，以引射装置大流量高温燃气、小型化使用

需求为牵引，研制了一种多点喷射结构、以高压空

气与工业酒精为推进剂的新型燃气发生器试验件

及配套试验平台。开展了多种状态下的试验研

究，验证了燃气发生器方案的合理可行性，并获得

了一定研究成果。

１　燃气发生器方案

多点喷射空气、酒精燃气发生器的设计参数

如表１所示，根据表中设计参数，结合液体火箭发
动机推力室与航空发动机燃烧室设计方法开展了

燃气发生器的方案设计。

表１　燃气发生器设计参数
Ｔａｂ．１　Ｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

设计参数 数值

余气系数 ３．０

酒精流量／（ｋｇ·ｓ－１） ２．１

室压（无量纲） ４．４

燃气总温／Ｋ １１００

出口温度（测量端）偏差／℃ ５０

设计的多点喷射空气、酒精燃气发生器结构

组成主要包括进口扩压器、离心喷嘴、两级旋流

器、喷液盘、点火电嘴、火焰筒及壳体等，具体示意

图如图１所示，工作原理如图２所示。

图１　燃气发生器结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ

图２　工作原理
Ｆｉｇ．２　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｄｒａｗｉｎｇｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ

常规的航空发动机燃烧室进口为环形结构，

而该型燃气发生器为圆筒形，因此扩压器设计为

锥筒收口。

喷嘴性能直接影响到燃气发生器的燃烧性

能，本方案中采用双油路离心式喷嘴，结合两级旋

流器共同工作，如图３所示，其工作原理在于：雾
化时，燃料在喷嘴的供应压力下进行一次雾化，紧

接着在两级旋流器的共同作用下进行二次雾化。

由于旋流器的作用，雾化后的燃油在文氏管内表

面形成油膜，并在出口处产生剪切破碎［７］。

·６４·
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图３　喷嘴雾化过程示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｐｒａｙｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｗｉｒｌｉｎｊｅｃｔｏｒｗｉｔｈｓｗｉｒｌｅｒ

为了解决现有燃气发生器存在的容积流量较

大带来的尺寸过大问题，重新设计了燃烧组织方

式，燃烧组织采用布置在同一平面，即借鉴液体火

箭发动机燃烧室推力室头部设计方法，设计燃料

喷液盘（如图４所示），通过多点喷射的方式将燃
料注入火焰筒中参与燃烧；喷液盘主要由燃料分

流盘、流道盖板、离心喷嘴安装孔等组成。燃料分

流盘采用整体机加工，在一整块圆形毛料上铣出

气流通道与燃料分流槽（燃料通道），将整体机加

工的流道盖板焊接在燃料分流槽上；进油接头、喷

嘴进油管分别焊接在分流盘上［１６］。

图４　喷液盘三维结构示意图
Ｆｉｇ．４　３Ｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔｒａｙ

燃气发生器火焰筒上游区域沿周向布置两个

互为角度的点火电嘴，有效保证低温（达到

２５３Ｋ）来流条件下的点火率。为有效保证燃气
发生器长时间安全运行，火焰筒头部设计采用

“冲击＋气膜”的冷却方式（如图５所示），低温空
气通过开设在燃料分流雾化装置上的若干孔冲击

在挡溅盘上形成冲击冷却，之后通过挡溅盘上均

匀分布的大量倾斜小孔进入燃烧区，在挡溅盘高

温侧形成一层均匀气膜，减少高温燃气与挡溅盘

之间的对流传热，将挡溅盘温度控制在金属长期

许用工作温度下［１６］。

图５　火焰筒头部冷却结构示意图
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｏｌｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｌｉｎｅｒｈｅａｄ

火焰筒壁面采用多斜孔气膜冷却（如图６所
示），通过火焰筒壁面均匀分布的大量倾斜小孔

进入火焰筒，在火焰筒内壁形成一层均匀的气膜，

将火焰筒内高温燃气与金属壁面隔开，有效降低

了高温燃气与金属壁面的对流传热，使得火焰筒

壁面温度控制在金属长期许用工作温度下［１６］。

图６　火焰筒壁面多斜孔冷却结构示意图
Ｆｉｇ．６　Ｃｏｏｌｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｌｉｎｅｒｗａｌｌ

燃气发生器的基本工作流程如下：高速气

流进入扩压器后，在扩压器等压力梯度渐扩通

道的作用下，气流速度逐渐降低至火焰筒进口

所需数值，经扩压器减速后的新鲜空气一部分

由头部装置进入火焰筒，一部分进入火焰筒与

壳体之间的环形通道，通过开设在火焰筒壁面

的各类孔（包括气膜孔、补燃孔及掺混孔）进入

火焰筒；火焰筒头部进入的新鲜空气在轴向旋

流器的作用下，在燃烧区域形成有利于火焰稳

定的回流区，并与离心喷嘴喷射出的燃料充分

混合形成可燃混合物，通过布置在火焰筒壁面

上的高能等离子点火电嘴直接点火燃烧，燃烧

后形成的高温燃气与掺混孔进入的低温空气进

行高效掺混，在发生器出口形成满足需要的高

·７４·
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温燃气［１６］。

２　试验系统

燃气发生器试验系统包括喷雾试验系统及热

试车试验系统，原理图分别如图７、图８所示。其
中喷雾试验系统主要用于喷嘴性能的测试及筛

选，主要构成包括试验对象、雾化台、供应系统、测

控系统及测量设备（主要包括单反相机及马尔文

粒径测量仪等）。

热试车试验系统主要用于开展燃气发生器的

点火试验及燃烧性能研究试验等，包含推进剂

（空气与水（酒精模拟工质））供给系统、测量控制

系统及排气系统等。

空气供给系统包含气罐及管道阀门组件等。

水（酒精模拟工质）供给系统包含储罐、挤推系统

及吹除系统等［７］。

测量控制系统包括运行时序控制及参数测量

等，所采用的相关测量设备包括压力传感器、温度

传感器及流量计等。其中，压力传感器采用压阻

式压力变送器，最大响应频率达到３０ｋＨｚ，全量
程测量精度达到０５％；温度传感器采用耙式结
构，测量精度达到 ±１Ｋ；流量计则采用涡轮流量
计，全量程精度达到１％［７］。

图７　喷雾测试平台原理示意图
Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｐｒａｙｔｅｓｔｐｌａｔｆｏｒｍ

图８　燃气发生器热试车原理示意图
Ｆｉｇ．８　Ｈｏｔｔｅｓｔｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ

３　试验结果与分析

３．１　喷雾性能

衡量喷雾性能的主要指标包括喷雾锥角、喷

雾粒径等，相关结果如图 ９、图 １０所示。其中，
图９给出了喷注压降为２５ＭＰａ工况下对应的单
喷嘴喷雾场。由图９可知，喷雾分两层，界面清晰
明显，对应的锥角分别为１１１３°、７３７°，与设计值

（２５ＭＰａ喷注压降下对应内外两层锥角的设计
值分别为１０４°、７０°）基本保持一致。

对于燃气发生器而言，喷嘴粒径通常关注的

是索太尔平均直径（ｓａｕｔｅｒｍｅａｎｄｉａｍｅｔｅｒ，ＳＭＤ），
其含义指的是在保持液滴表面积和体积之比与真

实液滴群相同的前提下，通过采用将直径大小相

同的液滴代替实际液滴群，该参数是评判喷嘴雾

化性能的重要依据，ＳＭＤ值越小，雾化性能越

·８４·
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图９　单喷嘴设计工况下的喷雾场
Ｆｉｇ．９　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｏｆｓｐｒａｙｆｉｅｌｄｕｎｄｅｒｄｅｓｉｇｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１０　不同截面上的ＳＭＤ值随喷注压降的变化曲线
Ｆｉｇ．１０　ＳＭＤｗｉｔｈｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

好［７］。根据文献［１７］可知，由于离心式喷嘴产生
的锥形液膜在与周围空气共同作用下破碎成液

丝，经气动力的进一步作用破碎成大液滴，且大液

滴在空气中运动会进行二次雾化，最终生成小的

液滴，由此造成ＳＭＤ值随喷嘴出口的距离增加而
逐渐减小。但当离喷嘴出口达一定值时，也就是

到充分雾化时，ＳＭＤ值趋于同数量级，相差甚小。
喷嘴不同喷注压降下不同截面上的 ＳＭＤ分

布如图１０所示，由图可知，同一测量高度（喷嘴
出口中心至激光轴中心之间的距离）下，随着喷

注压降的增大，ＳＭＤ值逐渐变小，但这种趋势在
开始时比较明显，当喷注压降达到１５ＭＰａ后，随
着喷注压降的增大，ＳＭＤ值的减小趋于平缓；设
计工况下（喷注压降对应为２５ＭＰａ）喷嘴 ＳＭＤ
值达到４０μｍ左右，优于设计指标５０μｍ；随着喷
注压降的增大，各测量高度下所测得到的ＳＭＤ值
表现的趋势及大小基本保持一致，因此，相关的喷

雾对比试验测量位置均设置在距离喷嘴出口中轴

线下游１５ｃｍ高度处。

３．２　点火特性

针对设计的多点喷射燃气发生器，开展了一

系列的点火试验，出于安全考虑，选取燃气流量为

３０ｋｇ／ｓ作为点火特性研究工况，相关曲线如
图１１所示。由图可知，与常规燃气发生器保持一
致，点火试验分为启动过程、燃烧过程及关车过程

三个典型过程。其中，启动过程指的是从空气、酒

精依次进入燃烧室至两者在燃烧室内建压的过

程；燃烧过程指的是燃烧室建压后维持压力稳定

工作的过程；关车过程指的是酒精供应阀门关闭、

吹除过程直至空气供应阀门关闭的过程。

图１１　燃气发生器３０ｋｇ／ｓ流量工况下压力曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｕｎｄｅｒ

３０ｋｇ／ｓｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

通常采用点火时间及着火延迟时间来评价燃

气发生器的启动性能，相关曲线如图１２所示，在
此定义点火时间 ｔｉ为燃气发生器酒精喷前压力
突跃时刻至燃烧室压力突跃时刻的间隔；着火延

迟时间 ｔｓ则定义为燃气发生器燃烧室压力突跃
时刻至燃烧室压力达到稳态压力值的９５％之间
的时间间隔［７，１１，１８］。由图可知，燃气发生器在

３０ｋｇ／ｓ工况下的点火及着火延迟时间分别约为
０１４ｓ、０２５ｓ，相比于该工况下的空气压力达标
时间１１ｓ而言，可以认为：在忽略燃料雾化、蒸发
及混合等毫秒量级时间的前提下，燃气发生器点

火时，酒精基本上是在喷入燃烧室的同时被点燃，

即点火时间很短；此外，点着后的火焰传播速度较

快，使得燃烧室压力在很短的时间内达到稳定值，

即着火延迟时间同样较短［７］。

为了适应引射器多工况工作条件，同时探究

燃气发生器贫油点火边界，在此针对燃气发生器

开展了贫油点火极限探究试验，安全起见，此项工

作仍基于３０ｋｇ／ｓ流量工况开展，通过调节酒精

·９４·
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图１２　燃气发生器启动阶段曲线
Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｒｔｕｐｃｕｒｖｅｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒ

流量改变推进剂的余气系数 α，实现多种试验工
况，相关试验工况及试验结果如表２所示。其中，
中途熄火对应的工况工作曲线如图１３所示，可
知，在２４ｓ时刻，燃烧室压力出现陡增，表明燃

表２　贫油点火试验工况及结果
Ｔａｂ．２　Ｌｅａｎｉｇｎｉｔｉｏｎｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｒｅｓｕｌｔｓ

α 燃烧室压力（无量纲） 备注

２．５２ ２．２５ 稳定燃烧

２．９０ ２．１３ 稳定燃烧

３．２７ ２．０９ 稳定燃烧

３．５１ １．９９ 稳定燃烧

４．１７ １．８２ 稳定燃烧

４．３４ — 中途熄火

图１３　燃气发生器贫油点火极限工作曲线
Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｓｔｃｕｒｖｅｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｕｎｄｅｒｔｈｅ

ｌｅａｎｉｇｎｉｔｉｏｎｌｉｍｉｔ

气发生器点火成功，但此时燃烧产生的热量与空

气带走的热量基本持平，燃烧出现振荡，造成燃气

发生器熄火，说明此时的余气系数基本达到贫油

点火极限。

３．３　设计工况性能

燃气发生器设计工况下的工作曲线如图１４
所示，可知，发生器启动迅速，燃烧室压力曲线平

稳，流量及压力满足设计指标要求。

图１４　燃气发生器设计工况下工作曲线
Ｆｉｇ．１４　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｕｎｄｅｒｔｈｅ

ｄｅｓｉｇｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

燃气发生器测量端出口温度（图 ８所示的
温度排架２，测点按从上到下顺序依次编号）的
分布如图 １５所示，由图可见，同一径向截面上
温度的分布呈现中间高、两侧低，这符合管路的

热防护设计；此外，同一径向截面上温度的偏差

保持在５０Ｋ以内，满足设计指标要求。根据航
空发动机燃烧室常用的出口温度评价指标———

温度径向分布系数来分析燃气发生器测量端出

口温度的分布均匀性，温度径向分布系数计算

式如下［７］：

δｒ＝
ｔｒｍａｘ－ｔｏｕｔ
ｔｏｕｔ－ｔｉｎ

式中，ｔｒｍａｘ、ｔｉｎ及ｔｏｕｔ分别表示燃气发生器出口某截
面径向剖面最高温度、来流平均温度及出口平均

温度。

鉴于数据有限，将燃气发生器径向排架温度

视为径向剖面温度，经过数据分析计算得到燃气

发生器设计工况下的径向分布系数为８６％，优
于航空发动机燃烧室对出口燃气的均匀性指标要

求（小于１０％）［７，１９］。
此外，为考核及验证火焰筒壁面多斜孔气膜冷

却的有效性，试验过程中对火焰筒壁温进行了实时

监测，具体测点布局及编号示意图如图１６所示。

·０５·
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图１５　测量端出口温度曲线
Ｆｉｇ．１５　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓ

图１６　火焰筒壁面温度测点分布
Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｌｉｎｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔ

燃气发生器设计工况下的火焰筒壁温曲线如

图１７所示，根据曲线可知，试验过程中火焰筒壁
温已达到平衡，各壁面测点的温度均小于８７３Ｋ，

图１７　火焰筒壁面温度曲线
Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｌｉｎｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

远远小于火焰筒材料ＧＨ３０３９长期允许的使用温
度［７］。此外，火焰筒壁温沿气流方向分布呈现中

间高、两端低，由此可见，燃烧基本集中控制在中

上游，不存在火焰过长问题，提高了设备的安全性

能。为验证火焰筒头部采用“冲击 ＋气膜”冷却
方式的有效性，给出了燃气发生器近１００车次热
试（约 ２０００ｓ工作时间）后的喷注面板实物图
（如图１８所示），可知喷注面板经长时间工作后，
深颜色区域较少，且集中于旋流器周边，可以认为

该型燃气发生器满足长时间安全运行要求。

图１８　喷注面板烧蚀照片
Ｆｉｇ．１８　Ｅｒｏｓｉｏｎｐｈｏｔｏｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐａｎｅｌ

４　结论

１）多点喷射结构燃气发生器技术方案可行，
结构紧凑，点火可靠性高，启动迅速，运行平稳，出

口温度场均匀，满足设计指标要求。

２）相对于现有应用引射领域内的燃气发生
器而言，多点喷射结构方案大大提升了空间利用

率，减小了辅助系统规模，有效保证了引射系统的

小型化。

３）燃气发生器工作范围宽，贫油点火极限基
本达到４３４，可满足引射系统多工况工作条件；
此外，气膜冷却可保证燃气发生器长时间工作

运行。

４）有效结合了液体火箭发动机推力室与航
空发动机燃烧室的综合优势，为引射系统及相关

领域提供了一种新型、高效、大流量、安全环保、小

体积及启动快等特点的燃气引射气源方案。

５）本研究扩展了基于液体火箭发动机推力
室与航空发动机燃烧室结构的燃气发生器的综合

应用；为领域内燃气发生器的选型、设计及应用提

供有力借鉴。
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