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氧气／煤油点火装置高空点火试验研究
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摘 要：为了实现冲压发动机高空环境条件下可靠点火以及空中熄火后再次点火的需求，

研制了一种可多次点火、重复使用的氧气／煤油点火装置，并对氧气／煤油点火装置的高空点火

性能进行了试验研究。试验结果表明：高空环境条件下温度和压力发生了变化，着火边界变

窄，点火可靠性较地面降低，通过进一步理论分析，认为降低油气比和改变点火时序是提高

高空点火可靠性的关键所在。适当降低煤油流量的供应将降低油气比，从而可以将设计点控

制在着火区，点火装置时序设计按电嘴发火一氧气进入预燃室一煤油进入预燃室的顺序执行，

该时序设计可以确保点火初期让油气比经历从贫油状态过渡到富油状态，当进入着火区时即

能保证点火成功。
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Hi曲一altitude igllition tests of oxygen／l(erosene ignition system
LEI Xian哥dong，YU Xie—zlleng，YANG Jin鲥un，LING Wen—hui

(Beijing Power Machine巧hlstitute，Beijing 1 00074，China)

Abs眦： 111 order to accomplish reliable i印ition and re-i舯ition of scramjet，an oxygen／l(erosene

i盟ition system，which can i萨ite for seVeral times and can be used repeatedly，was developed．The

ignition perf．omance test of the system was perfomled in high altitude enViro姗ent．The results
indicate that the flame bounda哆narrows down and the ignition reliability is lower than that on

ground due tO temperature and pressure change at high altitude．Theoretical analysis shows nlat tlle

e丘-ectiVe way to improVe the ignition reliability at high altitude is to decrease the kerosene／oxygen

ratio and change the ignition sequence． Proper reduction of kemsene now can reduce tlle

kerosene／oxygen ratio，thus the design point can be kept in the fire area．The time—sequence of the

i伊ition system can be desi印ed as spark plug i印ition，oXygen entering and kerosene now int0 the

pre—combustion chamber．The sequence can ensure that the kerosene／oxygen mtio in ignition stage

transits丘om the deficient oil state to the rich oil state to ensure success如lignition when kerosene alld

oxygen enter into fire area．
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收稿日期：2014一06—09；修回日期：2014—09—15

作者简介：雷向东(1977一)，女，硕士，研究领域为航天火工装置设计

万方数据



38 火箭推进 2014年12月

0引言

为了满足冲压发动机高空点火启动以及空中

熄火后的2次点火，研制了一种可多次点火、重

复使用的氧气／煤油点火装置。该点火装置在多次

地面试验中，均能成功可靠点火。在高空条件

下，由于温度和压力下降，点火环境将变得十分

恶劣，如何保证氧气／煤油点火装置在高空条件下

的可靠点火性能，是亚燃冲压发动机研制过程中

面临的一个关键问题。

国内外对冲压发动机高空点火方面做了大量

上乍，Ballal和Lefebvre进行了一系列基础研究旧，

给出了点火性能影响因素与最小点火能量的函数

关系，还从概念上分析了高空点火和贫油熄火的

基本过程，为高空点火和稳定特性与所包含的工

作参数建立关系提供了有用的理论基础。Read等

对低温、低压下，航空发动机燃烧室中受湍流作

用影响的点火过程及流场结构进行了分析【q。cote

也对低压条件下点火问题进行了研究同。国内方面

邢菲等对航空发动机驻涡燃烧室内掺混气温度对

点火性能的影响进行了研究罔；李庆等研究了来流

参数对冲压发动机高空点火性能的影响【9】。

本文主要针对一种可用于冲压发动机多次点

火启动的氧气产噪油点火装置在高空环境中的点火

性能进行了试验研究。

1氧销油点火装置
1．1点火装置组成及工作原理

氧气以谋油点火装置主要由氧气供应组件、煤

油供应组件、电点火组件和预燃室4部分组成，

如图1所示。其工作原理为：氧气瓶中的氧气经

减压阀、单向阀和流量喷嘴进入预燃室，煤油经

旋流式喷嘴雾化后进人预燃室，与氧气形成可燃

混合气。此时电嘴连续打火，即可将混合气点燃

并从喷口处喷出形成点火火炬从而点燃发动机。

如图2所示为氧气以谋油点火装置在地面试验中的

火焰输出状态。

1．2氧气流量控制

氧气流量主要通过流量喷嘴进行控制，其原

理是当气流在流量喷嘴喉部加速到临界速度下，

流过喷嘴的气体质量流量是实际上游条件下可能

达到的最大流量。即气体的流量可以通过喷嘴上

游的气体参数来确定。根据(佣临界流文丘里喷

嘴测量气体流量》中临界流质量流量计算公式，

可得：

m=蠡七 (1)
V￡

0xygen cyIinder Cut—off valve Solenoid value Reducing Value One—way value

图1试验装置示意图

Fi磬1 Diag舢of oxyge哦em∞眦i则tion test system

nozzIe

k plug
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图2多次点火装置火焰输出状态

Fig．2 Flame output state of the igIlition system

式中：m为气体质量流量，∥s；p为喷嘴入口处

压力，MPa；t为喷嘴入口处温度，K；后为流量

系数，可以通过试验来确定这个值。通过试验，

标定了试验用点火装置氧气供气压力与流量的关

系式：

m=136．984—L (2)
、／￡

根据公式(2)，试验中氧气流量只与上游压强以

及氧气温度有关，即预燃室压强变化不会引起氧

气流量变化。

1．3煤油流量控制

试验中使用的煤油喷嘴为离心式喷嘴，煤油

流量可根据喷嘴前后的压力差比的平方根大致估

算，即：

式中：m为煤油质量流量，∥s；△p为供油压力

差j MPa；‰为标定压差下的煤油质量流量，幽；

△p。为标定时供油压力差，MPa。

通过试验标定了试验用点火装置煤油供油压

差与流量的关系：

m=8．821×、／却+0．506 (4)

式中：m为质量流量，幽；△p0为供油压差，MPa。

根据公式(4)，煤油的质量流量只与喷嘴上游与

下游的压差有关，即预燃室压强变化会引起煤油

流量变化，当点火启动后预燃室内压力升高，从

而引起点火前后油气比逐渐变化。

2高空点火试验

2．1试验状态

本试验中点火装置预燃室直接安装在某冲压

发动机燃烧室外壁上，其他部件放置于附件架

上，并在高空舱内与发动机进行联动试验。点火

装置上安装了点火电压、供氧压力、供油压力和

预燃室压力4路测点，其中3个压力传感器的安

装位置如图l中P，，P：和P，位置所示。

试车台按照既定要求将试验状态模拟到位之

后，发动机控制系统按照预定的点火时序启动点

火流程，共进行了4次高空点火试验。

2．2试验结果与分析

2．2．1第1次点火试验

第1次试验中试验状态：高度为2l km，马

赫数为3．0，环境温度为217．4 K；发动机模拟状

态：模拟温度为609．6 K，模拟压力为O．358 MPa，

空气流量为31．3 kg／s；点火时高空舱实际温度为

298 K，压力为7 kPa，此时发动机燃烧室内背压

0．06 MPa。试验曲线见图3(a)。

从图3(a)中可以看出，煤油首先建立压力

2．3 MPa，随后氧气建立压力2．7 MPa，由于2个

压力传感器的位置均紧挨预燃室，可以确定煤油

先于氧气进入预燃室，并与随后到达的氧气形成

油气混合物。此时，预燃室内的压力也从点火前

的0．06 MPa(该压力为发动机燃烧室内压力)升

高至0．16 MPa，随后电点火装置通电产生电火

花，电压为26 V，但是预燃室内并没有建立起正
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(a)第一次点火试验数据

(c)第三次点火试验数据
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(b)第二次点火试验数据
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图3试验数据

Fig．3 Ignition test data

常的工作压力(0．8 MPa左右)，而是一直维持在

0．16 MPa左右，停止点火后，氧气压力下降，

预燃室内的压力也降至点火前。说明该压力是

由氧气进入预燃室后产生的，本次试验中点火

启动失败。

假设通氧气后预燃室的喷管达到临界状

态【10]，对于氧气，七取1．4，则根据气体动力学知

识可估算出喉部截面的压强为：

上一
f ，) ＼^一l

￡=o．16×(青)20．084 MPa
因为0．084 MPa>0．06 MPa，即喷管喉部截

面的压强大于环境背压，说明此时喷管确实已

处于临界状态，当环境背压继续往下降，已不

能影响喷管喉部以上的流动，呈壅塞状态。在

某冲压发动机的整个飞行包线内，发动机燃烧

室内的压力最低为0．04 MPa，所以点火装置在

整个飞行包线内，当氧气供应压力达到2．7 MPa

(d)第四次点火试验数据

左右时，预燃室内的压力最低为0．16 MPa左右，

背压继续降低对其无影响。第一次点火装置未

正常工作。

2．2．2第2次点火试验

第2次试验的试验状态和模拟状态与第1次

完全一致。通过改变点火时序和煤油流量，点火

成功，相应试验曲线如图3(b)所示。

从图3(b)中可以看出，电点火装置首先通电

产生电火花，随后煤油和氧气几乎同时进入预燃

室，供油压力2．1 MPa，氧气压力2．7 MPa，此时

预燃室内的压力从点火前的0．06 MPa升至

0．16 MPa，并持续1 s左右，之后预燃室内压力

突跃至0．73 MPa，说明本次试验中点火装置成

功点火，并点燃发动机，但有较长的点火延迟。

2．2．3第3次点火试验

第3次试验中试验状态高度24 km，马赫数

3．5，环境温度220．7 K；模拟试验状态：发动机

万方数据
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模拟温度761．4K，模拟压力0．383 MPa，空气流

量为29．95 kg，s；点火时高空舱实际温度为

298 K，实际压力为30 kPa，发动机燃烧室内背

压0．07 MPa左右。继续改变点火时序和煤油流

量，点火成功，相应试验曲线如图3(c)所示。

从图3(c)中可以看出，电点火装置首先通电

产生电火花，随后氧气进入预燃室(注：本次试

验中氧气传感器损坏，未测得后续的压力值，但

由于氧气管路中试验件的状态前后一致，所以认

为稳定后氧气的压力同样为2．7 MPa左右)，此

时供油压力还处于爬升阶段，未达到稳定状态，

但是预燃室内的压力却快速上升至0．98 MPa，说

明此时点火装置已经正常点火工作，并成功点燃

发动机，点火延迟时间较第2次中大大缩短。

2．2．4第4次点火试验

第4次试验状态和模拟状态与第3次试验

完全一致，在第3次试验基础上改变点煤油流

量，点火成功，相应试验曲线如图3(d)所示。

从图3(d)中可以看出，第4次电点火装置

首先通电产生电火花，随后氧气进入预燃室，

此时供油压力还处于爬升阶段，未达到稳定状

态，但是预燃室内的压力却快速上升至0．96

MPa，说明此时点火装置已经正常点火工作，并

成功点燃发动机，点火延迟时间较第3次中缩

短约30 ms。

2．2．5试验结果分析

将上述4次试验数据整理后如表1所示。对

比表1中的试验结果，在点火环境基本相当的情

况下，前3次试验点火结果截然不同。主要变化

是降低了供油量和调整了点火时序由先供油改为

先供氧。至于为何会对高空点火产生如此明显的

影响，可以用热着火理论进行定性解释。

表l试验数据

Tab．1 Test data

一般而言，油气混合物的可燃边界随压力和

温度的变化规律如下图4所示。油气混合物存在

着一个着火浓度的贫油极限和富油极限， “u”

字形内是能着火的区域， “U”字形外则是不能

着火的区域。若油气混合物的成分太贫或太富，

不管压力是多少都不能着火；当压力较低时，高

低限彼此趋近，着火范围变窄，最后重合于一

点；压力低于该值时，则任何混合成分都不可能

着火。对温度的变化也具有一致的规律。

在高空点火试验中，由于相应的试验状态为

模拟高空环境(低温、低压)，油气混合物的可

着火浓度范围相比地面环境(常温、常压)将变

窄，如图5，图中曲线对应将从实线变成虚线。

在最初的点火装置设计中，为了增加点火能

量和火焰长度，将设计点设计在富油状态，不仅

能充分利用氧气，未烧完的煤油还可喷人发动机

燃烧室形成二次燃烧增加点火能量。假设当初的

设计点在A处，在地面环境时始终处于实线

“u”字形曲线的内部(着火区)，所以点火不会

出现问题；而当处于高空环境时，原先的设计点

将处于虚线“u”字形曲线外部(非着火区)的

A。处。第2次试验中，降低了煤油流量，即设计

万方数据



42 火箭推进 2014年12月

0il h limit Oil—dencient limit Oil—rich limit

图4着火浓度极限随温度和压力的变化曲线

Fig．4 Variati佃of name co眦entration HIIlit witII p麟um锄d temperatllre

点从A(即A。)更改为B处，可能恰好在虚线

“u”字形曲线边界上(着火区和非着火区的边

界)，此时点火较为困难，随着电嘴能量的积累、

或者电嘴周围油气比的扰动，在一定的延迟时间

后点火成功；而在第3次试验中，由于继续降低

煤油供应量，设计点将移动至C处，处于虚线U

形曲线上方(着火区)，所以能顺利点火，且延

迟时间很短。

Ground

p

＼j
f

j

妒m“∞盯。爻 ／

f t 吩1厶澎
No ignition area

图5点火初期电嘴周围点火环境的变化过程示意图

Fig．5 Enviroment change around spark plug

at early stage of igllition

实际的点火过程更为复杂，因为氧气和煤油

在点火初期进入预燃室的压力是一个逐渐上升的

过程，所以当改变点火时序为先供氧后供油时，

氧气能迅速在预燃室内建立起压力，而煤油将经

历从低压至稳定压力的变化，故对应的油气比也

经历了从贫油极限向富油极限的变化，在这段时

间内，若电嘴连续打火即可在合适的油气比下点

火，增加了点火成功率。

第4次试验与第3次试验相比，降低了第4

次试验煤油质量流量，预燃室压力基本一致，但

点火延迟时间缩短了30 ms，即适当增加余气系

数有利于缩短点火延迟时间。

3结束语

在高空条件下，由于温度和压力下降，点

火环境将变得十分恶劣，在地面能正常工作的

氧气／煤油点火装置在高空条件下的点火可靠性

降低，甚至出现点火失败的情况。本文通过对

氧气／煤油点火装置高空点火试验研究，认为从

以下几个方面开展工作将是提高点火装置高空

点火性能的关键。

3．1油气比及点火时序

在地面点火适用的油气比设计点在高空条

件下未必适合，适当降低煤油流量的供应可以

将设计点控制在着火区，保证能够顺利点火。

对于点火时序，需保证点火装置按电嘴发火一氧

气进入预燃室一煤油进人预燃室的顺序执行，该

时序设计可以在点火初期让油气比经历从贫油

状态过渡到富油状态，当进入着火区时即能保

证点火成功。

m＼m0

万方数据
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3．2结构优化设计

合理地设计氧气进口的位置、预燃室的结

构、煤油喷嘴的结构及电嘴的位置等，使电嘴周

围形成良好的点火环境，在一定程度上也能提高

高空点火能力。

此外，制约氧气，煤油点火装置点火高度的另

一个重要方面就是电点火组件的工作高度。因为

随着高度的增加，电点火组件的电嘴能量将下降

甚至无法工作，所以提高电点火组件的高空工作

性能也是一个很重要的方面。
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