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摘 要：采用数值计算方法对氧化亚氮／丙烷火炬式点火器的燃烧室和火炬流场特性进行

了数值仿真研究，获得了点火器在定混合比工况下工质流量对火炬性能的影响以及定流量工

况下余氧系数对火炬性能的影响：在定余氧系数0．350工况下点火器燃烧室压强、火炬功率和

点火有效长度与点火器的流量基本呈线性关系，有效火炬长度与实验中所观察到的基本一致；

在定流量9 g／s工况下点火器燃烧室压强、喷管出口温度、火炬功率和点火有效长度随余氧系

数的不断增加均先迅速增加到最高值后开始逐渐减小，燃烧室压强、喷管出口温度、火炬功

率和点火有效长度的计算最高值分别为1．73 MPa，2 823 K，33．14 kW和86．5 mm。
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Numerical simulation for operation

performance of N20／C3H8 torch igniter

WANG Do趣1，LIANG Guozhu2

(1．Xi’an Aerospace Propulsion Institute，Xi’an 710100，China；

2．College ofAerospace Engineering，Beihang University，Beijing 100191，China)

Abstmct：The combustor and torch flow field characteristics of N20／C3H8 torch igniter were

simulated numerically．from which the influences of mass flow rate of the igniter and excess．oxidizer

coemcient on ignition performance were derived．The results can be summarized as follows：the

combustor pressure，torch power ar／d effective torch ignition length has a linear relationship with mass

flow rate under the condition of excess—oxidizer coe伍cient 0．350．the simulation results of effective

torch length are basically identical with the results observed in igniter experiment and the Mach disk in

the velocity flow field of the torch iS increased obviously with the increase of mass flow rate．The

combustor pressure，nozzle outlet temperature，torch power and effective torch ignition length are

increased rapidly to the maximum values of 1．73 IVIPa，2 823 K 33．14 kW and 86．5 mm at first．and
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then decreased gradually with the increase ofexcess—oxidizer coefficient at the mass flow rate 9 g／s．

Keywords：N20／C弘Hs torch igniter；centrifugal injector；numerical simulation

O 引言

氧化亚氮／丙烷(N：O／C，H8)绿色双组元液体

发动机以其无毒、环保、自增压、高比冲(理论

真空比冲约3 200 rrds)、操作安全等显著优点在

众多绿色推进组合中脱颖而出，受到国内外多家

航天科研机构的青睐Il-41。

由于N：O／C，H。无法实现自燃，且N20的物理

化学性质决定了其点火条件的苛刻性。目前国外

N：O／C。H。发动机的点火方式多为N：O催化点火旧

或引入第三种工质采用预燃室点火【61。论文作者

通过理论计算与实验相结合的方法成功地研制出

了N：O／C，H8电激励火炬式点火器m1。该方案既能

实现多次重复即时点火，也能避免因为引入其它

工质增加系统的复杂性。为了研究不同工质流量

和混合比工况下点火器的工作特性，论文采用数

值模拟的方法对其燃烧流场进行研究。

1物理模型和数值计算方法

点火器的结构示意图见图1。

卜}‘fj』!l接头：二一气液同轴旋流式喷嘴；3-燃烧室；4-喷锻

图1点火器结构示意图

Fig．1 Structure diagram of torch igniter

点火器主要由直通接头、气液同轴旋流式喷

嘴、燃烧室以及喷管组成。根据其结构特点，所

模拟的区域是一个二维轴对称气液两相燃烧火焰

射流问题。图2为计算区域，其中点火器的模拟

区域与点火器内型面轮廓一致，N：O(气相)环

缝喷嘴的内外径分别为5．9 mm和6．0 film，C，Hs

(液相)的喷注采用Fluent中的压力旋流喷嘴模

型，A点为喷注点，其喷注直径为O．53 mm，雾

化半角为55。。网格采用分块网格技术，对喷注

器出口、喷嘴及其出口附近进行加密处理，共计

44 199个网格。

图2点火器燃烧火炬流场计算区域

Fig．2 Computational zone of igniter

combustion flow field

计算区域的各边界条件设置如图2中所示，

模拟过程中通过调节环缝喷嘴的人口压力来控制

N：0(g)的入射流量，C，H。(1)的流量直接在压

力旋流喷嘴模型中设置。计算中对采用拉格朗日

离散相模型模拟液体C，H。的运动轨迹，并耦合

其液相与气相的相互作用，包括动量、质量(蒸

发)以及能量的交换17．9-111。流场连续相的计算用

求解流场控制方程的方式完成，湍流模型采用

Realizable J|}一s模型，离散格式采用二阶迎风格

式，压力一速度耦合采用Coupled算法，燃烧化学

反应模型采用非预混PDF燃烧模型，流场初始温

度均为300 K，计算过程中忽略重力等彻体力的

影响。

2火炬性能评定办法

被点燃预混工质的着火条件取决于预混工质

的成分、火炬与预}昆工质的接触时间、火炬的温

度和尺寸等。根据N：O／C，H。火炬式点火器的火炬

特点，将采用以下参数指标对点火器的火炬模拟

结果进行性能评定。

1)火炬功率P

火炬的功率定义为单位时间从点火器喷管中

流出的高温气体所携带的能量(相对于环境温度

300 K)，并假设高温气体离开点火器后将不再发
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生反应。计算公式为：

r r

P=q；j—CI,dT (1)
J-●

式中：q，为点火器喷管的质量流率；Te为点火器

喷管出口温度；E为环境温度300 K；C。为点火

器喷管出口气体定压比热容。

上式中c，，为温度的函数，但随温度变化较

小。由于喷管中的气体为20种化学组分的混合

物，详细计算比较繁琐，为了简化计算，假定C。

为常数，并引入适当的修正系数0．9，则(1)式

简化为：

P=0．9qic。(T—T) (2)

2)火炬有效长度￡，。

由于N10与C，H。点火过程的关键在于保证

N!O的分解率，即保证所分解出来的O：含量，而

由于N：0的活化能较高(约为250 kJ／m01)，通常

为获取所需的热分解率，N20气体必须被加热到

l 000℃以上。因此，将火炬温度高于1 300 K

的区域视为有效点火区域，该区域的长度视为火

炬的有效长度Lm?

3计算结果与分析

点火器火炬性能的优劣和诸多因素有关，如

■■■_二j I —L1■■●●

氧化亚氮和丙烷的质量流量以及两者的混合比等

等，都将对火炬的功率、温度流场分布、点火器

燃烧室压强以及燃气组分含量产生直接的影响。

图3为点火器在qC,Hs=1．30 g／s，qN,o=5．21∥s(余

氧系数d=0．401)工况下的火炬模拟结果。从图

中可以看出点火器燃烧室的平衡压强P。为1．086

MPa；由于N：0和C，H。混合比的分布不均匀导致

燃烧室温度R在喷嘴出口(旋流喷嘴缩进段)

以及轴线附近的温度较低，r．最高值(2 850 K)

分布在N：0环缝喷嘴出口下游，呈细长条形分

布；燃气从圆柱段喷管以957 m／s(Ma=1)的速

度流出后在喷管出口外形成一气动扩张段，燃气

在该处被加速到2 394 m／s(Ma=3．14)后被所形

成的激波减速，从图3(b)b可以清晰的看到火炬

射流中的激波分布(马赫盘)。按照式(2)计算

该工况下点火器的功率P为22．85 kW。图3(d)

为燃烧火炬的有效点火区域(即点火器喷管出口

下游温度高于1 300 K的区域)，为细长型分布，

这与文献[8]中的试验结果一致，其中大部分区

域的温度在1 700～1 950 K之间，且其对应的有

效点火长度k为71．5 mm，同样与文献[8]试

验中所观察到的火炬长度(65～95 mm)相一致，

这也验证了流场模拟方法的准确性。

、111 、Ⅲ

lt J』||JJ(hJ 【tIJ火炬仃放^Ii火K域(>1 300 K

图3点火器燃烧火炬流场模拟结果

Fig．3 Simulation results of igniter combustion flow field

3．1 定混合比工况下流量对火炬性能的影响

为了分析点火器工质质量流率对火炬性能的

影响，在额定余氧系数为o．350(对应混合比胁

为3．5．点火试验最佳值)工况下对不同N：O和

C，H。流量的火炬流场进行数值模拟，其中N：0流

量g№由1．09 g／s逐渐增加至2．39 g／s，C3H8流

量q。扎由3．83∥s逐渐增加至8．37 g／s，对应的总

流量gi由4．92∥s逐渐增加至10．76∥s。表1列
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出了点火器火炬性能参数的模拟计算结果，图4

和图5分别为燃烧室平衡压强P。、喷嘴出口温度

瓦、火炬功率P以及火炬有效点火长度k随流

量的变化。

从图4可以看出点火器燃烧室的平衡压强

P。随着流量qi的增加，其值由0．802 MPa逐渐

升高至1．763 MPa，两者之间基本呈线性变化。

这与理论公式pc=(、胚耳Ira。)qi中两者之间的
关系一致(定混合比工况下燃烧温度、燃烧产

物平均摩尔质量和比热比受流量影响较小)，

并由模拟数据结果拟合进一步得出两者的近似

线性关系式：P。=0．1625q：+0．0042(Ot=O．350)

(MPa，g／s)。

由于不同流量工况下喷管出口处的燃烧温度

咒和燃气定压比热容C。变化很小，由功率的计

算公式(2)可知其主要受质量流率的影响，故

模拟计算出的点火器功率与流量呈线性关系(图

5所示)：火炬功率P由4．92 g／s时的16．49 kW

随着流量的增加升至10．76 g／s时的36．45 kW，

两者的线性拟合关系式为：P=3．3699q；一0．10213

(仅=0．350) (kW，g／s)。

点火器出口火炬的温度值及其分布在外界环

境压强、温度和点火器结构以及混合比一定的情

况下主要受喷管出口温度、出口速度、质量流率

以及总压的影响，而由于点火器喷管没有扩张

段，其圆柱段中的速度在不同的流量工况下均为

Ma=l，且由图4可知喷管出口温度随流量变化不

明显，故火炬分布主要受流量和总压的影响。总

压近似与平衡压强P。相等，而P。主要受流量影

响且呈线性关系，故点火器的火炬温度及其分布

在定混合比的工况下主要受流量的影响。从图5

可以看出随着点火器流量的逐渐增加，火炬有效

长度k由60．4 mm增加至94．9 mm，但增加的

速度有所变缓。两者变化关系用二次多项式拟合
2

为：L田一0．253q i+9．896q i+17．695(OL=0．350)

(mm，g／s)。

表1不同流量工况下点火器火炬性能模拟结果

Tab．1 Simulation results of igniter torch performance at different mass flow rates
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图4不同流量下燃烧室压强和喷管出口温度(d=0．350)

Fig．4 Combustor pressure and nozzle outlet

temperature at different mass flow rates as口=O．350

图5不同流量下点火器火炬功率和

火炬有效长度(口=0．350)

Fig．5 Ignition power and efficient ignition length at

different mass flow rates as a=0．350

3．2定流量工况下余氧系数对火炬性能的影响

余氧系数反映了氧燃实际混合比与理论混合

比的偏差，在很大程度上决定了燃料的燃烧效

率，对燃烧流场的温度和燃烧产物含量等产生很

大的影响。为了分析余氧系数对点火器火炬性能

的影响，在总流量口i_9 g／s额定的情况下，对不

同余氧系数下的点火器燃烧流场进行数值模拟，

其中N：O流量q№由3．83∥s逐渐增加至8．40∥

s，c3H8流量g c扎由5．17 g／s逐渐降至0．60∥s，

对应的余氧系数Ol由0．074逐渐增加至1．400。

表2列出了点火器火炬性能参数的模拟计算结

果。图6和图7分别为燃烧室平衡压强P。，喷嘴

出口温度￡，火炬功率P以及火炬有效点火长度

￡毋随余氧系数的变化。

由于在相同流量下工质在较低贫氧系数时其

Ot值决定着燃烧室的燃烧温度疋，而平衡压强P。

由理论公式P。=(佤／rA。)gi可知主要受燃烧室
绝热燃烧温度n的影响，故平衡压强p。随余氧

系数的变化规律与喷管出口温度相似，如图6所

示，p，在附近处达到最高值的1．73 MPa左右。

(】U U 3 U．O U U l： l j

Q

图6燃烧室压强、喷管出口温度和

比热容随口的变化(qi=9．0 g／s)

Fig．6 Variation of combustor pressure，nozzle outlet

temperature and specific heat capacity with excess—

oxidizer coefficient as qi=9．0 g／s

6————t——一一——·00 0 0 3 0 6 0 L) 1： 5

a

图7火炬功率和火炬有效长度

随口的变化(qi=9．0 g／s)

Fig．7 Variation of ignition power and efficient ignition

length、^，ith excess—oxidizer coefficient as qi=9．0加

喷管出口温度E随余氧系数的明显变化，尤

其在Ot较低时变化尤为明显，随着仅的逐渐增

加，疋的增加幅度逐渐较小，并在a=1．054附近

达到高值(约2823 K)，后随着a的进一步增

加，燃烧处于富氧状态，疋开始逐渐减小。点火

％¨弛如勰拍M挖如豫

≥)I＼钆
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表2不同余氧系数工况下点火器火炬性能模拟结果

Tab．2 Simlllafion resuIts of igniter torch performance at different excess—oxidizer coefficients

器喷管出口燃气定压比热容c。。随“的增加而减

小，与t的变化趋势相反。一般来说，气体的比

热容随着温度的升高而增加，但点火器喷管中燃

气混合物的各组分比例随着d的增加而发生变

化，尤其C，H。在d=0．107时其质量百分含量高达

42．8％，在a=0．346时降至13．7％，在a=1．400时

仅占0．02％，而C，H。的比热容随温度变化明显，

在l 000 K时高达3 968 J／kg·K，这将给燃气混

合物的平均比热容带来很大的影响。

由于点火器的功率P主要受喷管出口温度疋

和燃气定压比热容C。的影响，疋随仅的增加而升

高，而c～随d的增加而降低，故在a较低时疋

起主导作用，火炬功率随着a的升高而增加，在

“=0．749附近达到最高值33．14 kW，如图7所示，

之后随着a的继续升高，C。开始起主导作用，火

炬功率逐渐降低，在a=1．400时降至29．92 kW。

点火器的有效点火长度随着a的增加在理=

0．38附近迅速增加到最高值后缓慢下降，这是由

于点火器的燃烧越接近混合比，其火炬就越强劲

且激波强度和数量都明显增加，从而对火炬的温

度分布产生显著的影响。

4结论

对N：O／C，H。点火器的燃烧室和火炬流场特性

进行了数值仿真研究，分析了点火器在定混合比

工况下工质流量对火炬性能的影响以及定流量工

况下余氧系数对火炬性能的影响：

1)在定余氧系数0．35工况下点火器燃烧室

压强、火炬功率和点火有效长度与点火器的流量基

本呈线性关系，分别由ql---4．92蜘时的0．802 MPa，

16．49 kW和60．4 mm增加到q．=10．76蜘时的

1．763 MPa，36．45 kW和94．9 mm，有效火炬长度

与试验值的基本一致。

2)在定流量9 Cs工况下点火器燃烧室压

强、喷管出口温度、火炬功率和点火有效长度随余

氧系数的不断增加均先迅速增加到最高值后开始逐

渐减小，燃烧室压强、喷管出口温度、火炬功率和

点火有效长度的计算最高值分别为1．73 MPa，

2 823 K、33．14 kW和86．5 mm。 (下转第46页)
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