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点火通道对点火装置工作过程影响分析
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摘　 要：基于气体动力学和计算流体力学的相关理论，采用 ＦＬＵＥＮＴ 流场计算软件，对液体火箭发动

机固体式点火装置在 ２ 种工况（Ⅰ为无点火通道、Ⅱ为经过点火通道）工作时的稳态流场进行了数值模

拟，在此基础上分析了点火通道对液体火箭发动机固体式点火装置工作特性的影响。 结果表明：在燃

烧室压强为大气压时，点火装置在工况Ⅱ状态下，喉部燃气速度达不到声速，声速位置移到点火通道

某一位置；出口处燃气速度、喉部处压强和温度相对于工况Ⅰ增加；燃气流量、出口处压强和温度相对

于工况Ⅰ减小。 在不同燃烧室压强时，两种工况下出口处速度、压强、温度和流量均有一个稳定段；工
况Ⅱ的燃气流量小于工况Ⅰ。
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　 　 液体发动机固体式点火装置（以下简称点火装

置）主要是通过给电点火器供电，由电点火器作用

引燃点火装置中的点火药，产生含有凝聚相粒子的

高温燃气，进而引燃主药柱，主药柱产生的燃气喷射

到推力室主燃烧室空腔内引燃推进剂混合物，以完

成发动机正常点火。 作为液体发动机的关键部件，
其工作可靠性以及点火性能直接影响液体发动机的

正常工作，因此对点火装置点火性能的研究具有重

要意义。
对于点火装置的点火性能，国内外学者曾做过

大量的研究，有效地推动了液体发动机的技术发展。
国外研究如 Ｂａｕｄａｒｔ 等［１］ 对 ｃｒｙｏｔｅｃｈｎｉｃ 发动机点火

和 ＨＭ７Ｂ 点火器在主燃烧室点火进行了数值模拟，
Ｂｕｔｔａｙ 等［２］分析了典型的火箭发动机点火器在湍流

反应流中的点火过程，Ｐｏｐｐ 等［３］对 ＨＭ７Ｂ 点火器在

发动机推力室点火启动瞬间进行了试验研究；Ｃｈｏ
等［４］用液氧 ／液 ＬＮＧ 对液体发动机进行了点火热试

车；Ａｇｏｓｔｉｎｏ 等［５］对火箭发动机的点火瞬态模型进

行了数值仿真；Ｗｉｌｌｉａｍ 等［６⁃８］ 对发动机点火及工作

过程中流场－结构之间的关系进行了分析。 国内研

究如陈博等［９］采用 ＣＦＤ⁃ＡＣＥ＋流场计算软件分析了

点火器室压、点火导管内径和导管的结构形式对点

火装置火焰点火性能的影响；李春红等［１０］ 采用火药

点火器点燃液氧 ／甲烷燃气发生器，通过黑火药点燃

固体推进剂的公式计算了点火药量，并确定了点火

时序；吴红斌［１１］介绍了 ＨＭ７Ｂ 的点火器改进情况和

ＨＭ６０ 的点火器研制情况；杨乐、唐必顺等［１２⁃１４］ 分别

对固体火箭发动机点火瞬间内流场仿真影响因素进

行分析，对固体火箭发动机的破膜过程进行数值模

拟；徐学文等［１５］采用仿真软件对固体火箭发动机点

火启动过程三维流场进行分析。
上述研究工作在点火装置工作性能分析方面取

得了丰硕的成果，但多局限于对点火装置本身的热

力学性能及工作性能进行分析。 当点火装置在液体

发动机上进行安装时，由于液体发动机结构的限制，
点火装置产生的高温燃气通常需要经过一段较长的

点火通道后引入主燃烧室，对点火装置的点火性能

将会造成影响，因此对燃气在狭窄通道内的传播开

展数值仿真和试验研究具有重要理论意义和工程应

用价值。 国内外关于推力室点火通道对点火装置性

能影响分析方面的研究相对较少。
本文针对某型液体发动机的点火装置及推力室
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头部的点火通道系统，利用 Ｆｌｕｅｎｔ 软件对点火装置

无点火通道和经过点火通道 ２ 种工况下进行数值仿

真，分析了 ２ 种工况下对点火装置工作压强、速度、
温度以及流量等点火性能的影响，最后通过试验验

证了分析的正确性，结果可以为液体发动机点火装

置的优化设计提供依据。

１　 计算模型

１．１　 数学模型的建立及网格划分

图 １ 为某型液体发动机点火装置安装在点火通

道上的结构示意图，其中虚线框以内的结构为液体

发动机推力室点火通道的简化结构，虚线框以外的

结构为点火装置主体结构，点火装置与液体发动机

推力室点火通道通过螺纹进行连接。 同时在点火装

置喉前、四通和点火出口前共设有 ３ 处测压点，以便

于试验时压力测试。

图 １　 点火装置示意图

点火装置直径为 ７９ ｍｍ，高 １５３ ｍｍ。 内部装药

采用端面燃烧的双基药柱，药柱燃烧温度 １ ９５０ Ｋ，
点火装置燃烧平衡压强设计值为 ８ ＭＰａ，燃烧时间

２．３ ｓ。 为使点火装置点火瞬间内部能快速建压到 ８
ＭＰａ 的燃烧平衡压力，点火装置出口部分设计为壅

塞喉部，设计直径为 ２．６ ｍｍ。 点火装置外部安装的

点火通道由 ３ 段组成，其中第一段为长度 ３５ ｍｍ，内
部流通直径 ３．２ ｍｍ 的直段，略大于点火装置喉部直

径；第二段为弧长 ３６ ｍｍ，弯曲半径为 ３２ ｍｍ，弯曲

角度 ６５°的弯管，由于弯管部位流动阻力较大，为减

少燃气流过时的局部压力损失，将弯管部位的内部

流通直径增大为 ５ ｍｍ；第三段设计为长度 ５０ ｍｍ，

内部流通直径 ３．２ ｍｍ 的直段，通过内部流通直径的

缩小，使流经弯管后减速的燃气快速加速。
根据给定的点火装置结构参数，在不影响分析

结果的情况下，对物理模型进行简化，使用三维设计

软件分别对无点火通道状态（工况Ⅰ）和经过点火

通道状态（工况Ⅱ）下的内部流场进行建模，因模型

为对称结构，为减少计算量，取一半的流场区域进行

计算，如图 ２ 所示。 由于点火装置内部流场模型结

构比较复杂，采用非结构化网格，通过 ＦＬＵＥＮＴ 的前

处理软件 ＩＣＥＭ ＣＦＤ 对模型进行网格划分，如图 ３
所示，总网格单元数分别为 ５７９ ８４９，７５７ ２１３。 在

ＦＬＵＥＮＴ 软件中将求解器设置为耦合式求解器

（ｄｅｎｓｉｔｙ⁃ｂａｓｅｄ），可同时求解各控制方程，联立求出

各变量，适用于本文所涉及的高速领域问题；离散方

法选择为二阶迎风格式（ｓｅｃｏｎｄ ｏｒｄｅｒ ｕｐｗｉｎｄ），具有

二阶精度截差。

图 ２　 工况Ⅰ和工况Ⅱ下的内部流场区域

图 ３　 工况Ⅰ和工况Ⅱ下的内部流场网格划分

１．２　 控制方程

在点火装置内部流场数值模拟中，提出以下

假设：
１） 不考虑流动对点火装置流道的烧蚀破坏；
２） 不考虑热辐射对点火装置的影响；
３） 不考虑流动中化学反应的影响；
４） 假定气流流动为定常流动。
点火装置内部流动属于三维、黏性、湍流流动，

其运动规律符合三维可压流动守恒形式的 Ｎ⁃Ｓ 方

程，三维可压流动守恒形式的 Ｎ⁃Ｓ 方程是完整描述

·４９１１·
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湍流流动的非线性偏微分控制方程，它是基于连续

介质流体质量、动量和能量守恒定律建立，考虑了可

压缩性、黏性等影响。 雷诺平均 Ｎ⁃Ｓ 控制方程在三

维笛卡尔坐标系中的微分形式的守恒形式如下：
质量守恒方程：

∂ρ
∂ｔ

＋ ∂
∂ｘｉ

（ρｕｉ） ＝ ０ （１）

　 　 动量守恒方程：
∂（ρｕｉ）

∂ｔ
＋ ∂

∂ｘ ｊ
（ρｕｉｕ ｊ） ＋ ∂ｐ

∂ｘｉ

＝ ∂
∂ｘ ｊ

τｉｊ （２）

　 　 能量守恒方程：
∂（ρＥ）

∂ｔ
＋ ∂

∂ｘｉ
［（ρＥ ＋ ｐ）ｕｉ］ ＝ ∂

∂ｘｉ
（ｑｉ ＋ ｕ ｊτｉｊ） （３）

式中， ρ，ｕｉ，ｐ 和 ｘｉ 分别为流体密度、速度、压力和

Ｅｕｌｅｒｉａｎ坐标分量，Ｅ为总能量，ｑｉ 为热流量，τｉｊ 为切

应力分量。
１．３　 湍流模型

湍流模型采用计算精度较高的 ｋ⁃ε 二方程

模型［１６⁃１７］：
ｋ 控制方程：

∂ｋ
∂ｔ

＋ ｕｉ
∂ｋ
∂ｘｉ

＝ Ｐ － ε ＋ ∂
∂ｘｉ

ｖｔ
σｋ

∂ｋ
∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （４）

　 　 ε 控制方程：
∂ε
∂ｔ

＋ ｕｉ
∂ε
∂ｘｉ

＝ Ｃε
１

ε
ｋ
Ｐ － Ｃε

２

ε２

ｋ
＋ ∂

∂ｘｉ

ｖｔ
σｋ

∂ｋ
∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷

（５）
　 　 由此得出：

μｔ ＝
Ｃμｋ２

ε
（６）

式中， Ｐ为湍流动能产生项，常数项取值：Ｃμ ＝ ０．０９，
Ｃε１

＝ １．４４，Ｃε２
＝ １．９２，σｋ ＝ １．０， σ１ ＝ １．３。

１．４　 边界条件

本文边界条件主要有点火装置内部流场入口、
壁面以及出口等，其示意图如图 ４ 所示。 下面分别

对些边界条件进行定义。
１） 入口边界条件

点火装置内部流场入口选用压力入口边界条

件。 压力入口燃气温度为 Ｔ ＝ １ ９５０ Ｋ，压力入口压

强为点火装置燃烧平衡压强 ｐ＝ ８ ＭＰａ。
２） 壁面边界条件

由于点火装置工作过程进行得很快，燃气通过

管壁热交换的散热量相对于燃气本身产生的热量来

说非常小，因此分析时将流动假设为绝热过程。 点

火装置内部流场壁面条件采用速度无滑移条件，温
度采用绝热壁面条件，压力梯度为零。

３） 对称边界条件

点火装置内部流场为对称结构，为减少计算量，
采用了对称计算边界条件。

４） 出口边界条件

点火装置内部流场出口选用压力出口边界条

件。 压力出口总压以标准大气压为参考压力，ｐ ＝
０．１ ＭＰａ；大气温度 Ｔ＝ ３００ Ｋ。

５） 工作介质

点火装置内部流场工作介质为高温燃气，不考

虑二相流，燃气为纯气相。 等效为具有某种热力学

性质的单一理想气体，本文采用理想气体来进行模

拟。 燃气温度 Ｔ ＝ １ ９５０． ４ Ｋ，燃气动力黏度 μｇ ＝
１．７８９×１０－５ ｋｇ·ｍ－１·ｓ－１，燃气导热系数 λｇ ＝ ０．０２４
２ Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１，燃气比热容 ｃｐ ＝ １ ６５１ Ｊ·ｋｇ－１ ·
Ｋ－１，燃气摩尔质量分数 Ｍ＝ ２４．７１ ｇ·ｍｏｌ－１。

图 ４　 边界条件示意图

２　 仿真结果及分析

燃气速度、压强、温度及流量是表征点火装置点

火能量和工作性能的重要指标，因此本文分别对工

况Ⅰ、工况Ⅱ下点火装置燃气通道流场的相关参数

进行稳态计算，根据得到的结果，分析点火通道对点

火装置流场影响。
２．１　 点火通道对流场压强的影响分析

如图 ５ 所示，在工况Ⅰ条件下，喉部收敛段至扩

张段，燃气压强逐渐减小，在出口处达到最低，为
２．２４ ＭＰａ。 在工况Ⅱ条件下，燃气流经喉部后面的

一小段直管过程中，由于沿程阻力的影响，燃气的压

强损失了 １６％；在直管后的弯曲段，由于燃气的速

度快速变小，根据伯努利原理燃气压强升高；弯曲段

后面有一段较长的直管，其横截面积变小，燃气速度

在横截面收敛的作用下逐渐增加，相应的压强逐渐

减小；点火通道出口处由于截面扩张，燃气膨胀加

·５９１１·
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速，燃气压强急剧降低，在出口处达到最低，为 ０．９１
ＭＰａ，比工况Ⅰ条件低 ６０％，但仍高于大气压，对初

期点火不会带来影响。

图 ５　 ２ 种工况下内部流场对称面上的静压云图

液体发动机推力室从开始点火到稳定燃烧的整

个工作过程中，其主燃烧室压强会经历从大气压强

到工作压强的升高变化过程，在这个过程中点火装

置应保持连续工作以确保点火成功，因此本文分析

了推力室燃烧室压强从大气压强（０．１ ＭＰａ）升高到

工作压强（６ ＭＰａ）过程中，点火装置在工况Ⅰ和工

况Ⅱ条件下的工作情况，其出口压强结果如图 ６
所示。

从图上可以看出，在主燃烧室压强为大气压时，
点火装置在工况Ⅱ条件下的出口压强比工况Ⅰ条件

图 ６　 出口压强随主燃烧室压强的变化

下的出口压强低，随着主燃烧室压强的增大，点火装

置在 ２ 种工况下的出口压强均呈现先稳定，然后在

某一临界值后迅速增加的趋势。 主燃烧室压强在 ０
～３ ＭＰａ 变化时，在工况Ⅰ的情况下，点火装置出口

处的压强保持不变，主燃烧室压强在 ３ ＭＰａ 以后，
点火装置出口处的压强随主燃烧室压强同步上升；
主燃烧室压强在 ０～２ ＭＰａ 变化时，在工况Ⅱ的情况

下，点火装置出口处的压强保持不变，主燃烧室压强

在 ２ ＭＰａ 以后，点火出口处的压强随主燃烧室压强

同步上升。
以图 ７ 工况Ⅱ条件下燃气压强云图受主燃烧室

压强变化的影响过程为例，从中可以分析出现临界

值的具体原因。 这主要是由于当主燃烧室压强超过

点火出口燃气压强时，点火出口喷射的射流会受到

主燃烧室压强的压缩而出现干扰区（如图 ７ｂ）所

示），点火出口的流动开始受到影响，当主燃烧室压

强继续增大时，干扰区将继续向点火出口的上游移

动，从而导致点火出口燃气压强随主燃烧室压强同

步上升。

图 ７　 工况Ⅱ燃气压强云图随主燃烧室压强的变化

２．２　 点火通道对流场速度的影响分析

如图 ８ 所示，在工况Ⅰ条件下，喉前收敛段随着

横截面积逐渐减小，燃气速度逐渐增加，由亚音速逐

渐增加至音速，最终在喉部位置达到声速（１ Ｍａ），
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喉后扩张段随着横截面积逐渐增加，燃气继续膨胀

加速，最后在出口处达到最大值 １．２７ Ｍａ，整个流动

符合喷管流动特征。 在工况Ⅱ条件下，由于在点火

装置后面增加了点火通道接管，在狭长的点火通道

的流动阻力影响下，点火装置喉部未达到壅塞条件，
燃气速度未达到声速，其值为 ０．５ Ｍａ 左右；喉部后

面有一小段直管，其横截面积保持不变，燃气速度基

本保持不变；直管后点火通道有一段较长的弯曲段，
燃气的局部流动阻力增大，且截面直径相对于直管

段增加了 ５６％，燃气速度流经弯管后变小至 ０． ２３
Ｍａ；弯曲段后面有一段较长的直管，其横截面积变

小，燃气速度在横截面收敛和管壁摩擦的作用下逐

渐增加，由亚音速逐渐增加至音速，最终达到壅塞条

件；点火通道出口处由于截面扩张，燃气继续膨胀加

速，在出口处达到最大值 １．７８ Ｍａ，比工况Ⅰ条件高

４０％，点火燃气速度越高，越有利于和液体推进剂之

间的热交换，有利于初期点火。

图 ８　 ２ 种工况下内部流场对称面上的马赫数云图

推力室主燃烧室压强从大气压强（０．１ ＭＰａ）升
高到工作压强（６ ＭＰａ）过程中，点火装置在工况Ⅰ
和工况Ⅱ条件下的出口速度分析结果如图 ９ 所示。
从图上可以看出，在主燃烧室压强为大气压时，工况

Ⅱ条件下的出口速度比工况Ⅰ条件下的速度要高，
随着主燃烧室压强的增大，２ 种工况均呈现先稳定

然后迅速减少的趋势。 根据 ２．１ 节的分析，对于超

声速气流而言，当主燃烧室压强小于临界值时，对点

火出口的流动基本没有影响，出口速度保持不变；当

图 ９　 出口速度随主燃烧室压强的变化

主燃烧室压强增至临界值以后，由于点火装置出口

处干扰区向出口上游移动的影响，点火出口的压强

开始随主燃烧室压强逐渐增大，流动速度明显下降。
在工况Ⅰ的情况下，主燃烧室压强在 ０～３ ＭＰａ 变化

时，点火装置出口处的速度保持不变，主燃烧室压强

在 ３ ＭＰａ 以后，点火装置出口处的速度减小；在工

况Ⅱ的情况下，主燃烧室压强在 ０ ～ ２ ＭＰａ 变化时，
点火装置出口处的速度保持不变，主燃烧室压强在

２ ＭＰａ 以后，点火出口处的速度快速减小，且最终出

口速度小于工况Ⅰ，会对点火带来不利影响。
２．３　 点火通道对流场温度的影响分析

如图 １０ 所示，在工况Ⅰ条件下，喉部收敛段至

扩张段，燃气温度逐渐减小，在出口处达到最低，其
值为 １ ６２８ Ｋ。 在工况Ⅱ条件下，燃气流经喉部后面

的一小段直管过程中，由于沿程阻力的影响，燃气的

温度损耗了 １．４％；在直管后的弯曲段，由于燃气的

压强升高，根据绝热过程中 Ｔｋ ／ ｐ（ｋ－１） 为常量的原理，
燃气的温度同步升高，且升温速率小于升压速率，式
中 Ｔ 为燃气温度，ｐ 为燃气压强，ｋ 为燃气绝热指数；
弯曲段后面的长直管中，燃气在横截面收敛的作用

下逐渐加速，压强逐渐减小，温度逐渐升高；点火通

道出口处由于燃气膨胀加速，压强急剧降低，温度也

急剧降低，在出口处达到 １ ３８６ Ｋ，比工况Ⅰ条件低

１５％，对初期点火影响不大。
当主燃烧室压强从大气压强（０．１ ＭＰａ）升高到

工作压强（６ ＭＰａ）过程中，点火装置在工况Ⅰ和工

况Ⅱ条件下的出口温度分析结果如图 １１ 所示。
从图上可以看出，工况Ⅱ条件下的出口温度与

工况Ⅰ条件下的出口温度相差不大，温度因素在 ２
种工况条件下对点火过程没有明显的影响。 随着主

燃烧室压强的增大，２ 种工况均呈现先稳定然后逐
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图 １０　 ２ 种工况下内部流场对称面上的静温云图

图 １１　 出口温度随主燃烧室压强的变化

渐增加的趋势，这主要是由于当主燃烧室压强增至

临界值以后，点火出口的流动开始受到影响，随主燃

烧室压强的增大出口压强同步上升，燃气温度逐渐

上升。 在工况Ⅰ的情况下，主燃烧室压强在 ０ ～ ３
ＭＰａ 变化时，点火装置出口处的温度保持不变，主
燃烧室压强在 ３ ＭＰａ 以后，点火装置出口处的压强

与主燃烧室压强平衡，并随主燃烧室压强同步上升，
相应的温度逐渐上升；在工况Ⅱ的情况下，主燃烧室

压强在 ０～２ ＭＰａ 变化时，点火装置出口处的压强保

持不变，主燃烧室压强在 ２ ＭＰａ 以后，点火出口处

的压强与主燃烧室压强平衡，并随主燃烧室压强同

步上升，相应的温度逐渐上升。
２．４　 点火通道对流场流量的影响分析

当推力室主燃烧室压强从大气压强（０．１ ＭＰａ）
升高到工作压强（６ ＭＰａ）过程中，点火装置在工况

Ⅰ和工况Ⅱ条件下的流量分析结果如图 １２ 所示。

图 １２　 流量随主燃烧室压强的变化

从图上可以看出，工况Ⅱ条件下的流量比工况

Ⅰ条件下的流量小 ６．１％，不会对点火过程带来明显

的影响。 随着主燃烧室压强的增大，２ 种工况均呈

现先稳定然后逐渐减少的趋势，但流量总体变化不

大，因此流量因素对点火过程的影响不明显。

３　 试验验证

为了验证数值模型和求解方法的可靠性，本文

对工况Ⅰ和工况Ⅱ下的点火装置进行了实物验证试

验，试验时出口背压为大气压。 由于燃气温度变化

不大，因此不再专门进行测量，同时试验过程中燃气

速度较难精确测量，因此试验过程中主要测量各位

置的燃气压强，并根据工作时间换算燃气流量。 工

况Ⅰ条件工作时，在点火装置喉前位置进行测压，见
图 １３ａ）；工况Ⅱ条件工作时，在点火装置喉前位置、
点火通道第一段直管段位置、以及点火通道出口前

位置进行测压，见图 １３ｂ）。 利用压力变送器和多路

数据采集系统，测得 ２ 种工况下的压力－时间曲线

如图 １４ 所示。

图 １３　 ２ 种工况下的点火装置试验情况
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图 １４　 ２ 种工况下试验测得的压强－时间曲线

　 　 在工况Ⅰ情况下，点火装置喉前工作压强为 ７．８
ＭＰａ，工作时间为 ２．３２ ｓ，换算成质量流量为 ５１ ｇ ／ ｓ；
在工况Ⅱ情况下，点火装置喉前工作压强为 ７． ５２
ＭＰａ，点火通道出口前压强为 ３．３８ ＭＰａ，工作时间为

２．４ ｓ，换算成质量流量为 ４９．３１ ｇ ／ ｓ。
将 ＦＬＵＥＮＴ 分析结果中各测试点位置处的数值

计算结果与试验测试结果进行对比，相应的对比结

果见表 １。
从上表可以看出，仿真结果与试验结果接近，说

明数值模型和求解方法是有效的，分析结果可以指

导点火装置的参数设计。

表 １　 试验和仿真结果对比表

结果

工况Ⅰ

喉前压强 ／
ＭＰａ

质量流量 ／
（ｇ·ｓ－１）

工况Ⅱ

喉前压强 ／
ＭＰａ

第一段直管

压强 ／ ＭＰａ
出口前压强 ／

ＭＰａ
质量流量 ／
（ｇ·ｓ－１）

仿真 ７．９６ ５３．７ ７．９８ ５．６４ ３．７１ ５０．４

试验 ７．８ ５１ ７．５２ ５．３ ３．３８ ４９．３

偏差 ／ ％ －２ －５ －５．８ －６ －８．９ －２．１

４　 结　 论

针对液体火箭发动机点火装置在无点火通道和

安装到发动机上经过点火通道条件下的差异，采用

ＦＬＵＥＮＴ 流场分析软件对 ２ 种条件下的稳态流场进

行了数值模拟，分析了流场速度、压强、温度及流量

等表征点火装置点火能量和工作性能的重要指标的

变化，获得结论如下：
１） 在点火通道的影响下，点火出口处压强比无

点火通道条件下出口处压强低 ６０％，但仍高于大气

压，对初期点火不会带来影响，随着主燃烧室在点火

过程中压强逐渐升高，当主燃烧室压强升高至 ２
ＭＰａ 时，出口处压强出现拐点开始快速上升；

２） 在点火通道的影响下，点火出口处流场速度

比无点火通道条件下出口处流场速度高 ４０％，有利

于初期点火，但是随着主燃烧室在点火过程中压强

逐渐升高，当主燃烧室压强升高至 ２ ＭＰａ 时，出口

速度即开始出现拐点快速下降，会对点火带来不利

影响，因此需提高点火装置自身的燃烧压强，以提高

速度出现下降时的燃烧室压强拐点值；
３） 在点火通道的影响下，点火出口处温度与无

点火通道条件下出口处温度相差不大，且受主燃烧

室压强的变化影响不大，出口温度因素对点火过程

的影响不明显；
４） 在点火通道的影响下，出口流量比无点火通

道下出口流量小 ６．１％，不会对点火过程带来明显影

响，随着主燃烧室在点火过程中压强逐渐升高，出口

流量逐渐下降，但流量总体变化不大，点火流量因素

对点火过程的影响不明显。

·９９１１·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３６ 卷

参考文献：

［１］ 　 Ｂａｕｄａｒｔ Ｐ， Ｄｕｔｈｏｉｔ Ｖ， Ｈａｒｌａｙ Ｊ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｒｙｏｔｅｃｈｎｉｃ Ｒｏｃｋｅｔ Ｅｎｇｉｎｅ Ｉｇｎｉｔｉｏｎ ［ Ｃ］ ∥ Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１３

［２］　 Ｂｕｔｔａｙ Ｒ， Ｇｏｍｅｔ Ｌ， Ｌｅｈｎａｓｃｈ Ｇ， ｅｔ ａｌ． Ｈｉｇｈｌｙ Ｒｅｓｏｌｖｅｄ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ Ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ ｏｆ ａ Ｒｏｃｋｅｔ Ｅｎｇｉｎｅ
Ｉｇｎｉｔｅｒ［Ｊ］． Ｓｈｏｃｋ Ｗａｖｅｓ， ２０１７， ２７（４）： １⁃２０

［３］　 Ｐｏｐｐ Ｍ， Ｓｔａｎｋｅ Ｊ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ＨＭ７Ｂ Ｔｈｒｕｓｔ Ｃｈａｍｂｅｒ Ｓｔａｒｔ⁃Ｕｐ Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ［Ｃ］∥Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒ⁃
ｅｎｃｅ， ２０１３

［４］　 Ｃｈｏ Ｙｏｎｇｈｏ， Ｃｈａｎｇ Ｈａｅｎｇｓｏｏ． Ｈｏｔ Ｆｉｒｉｎｇ Ｔｅｓｔｓ ｏｆ Ｌｉｑｕｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｅｎｇｉｎｅ Ｕｓｉｎｇ ＬＯＸ ／ ＬＮＧ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ ／ ＡＳＭＥ ／ ＳＡＥ ／ ＡＳＥＥ
Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ， ２０１３

［５］　 Ａｇｏｓｔｉｎｏ Ｌ Ｄ， Ｂｉａｇｉｏｎｉ Ｌ， Ｌａｍｂｅｒｔｉ Ｇ． Ａｎ Ｉｇｎｉｔｉｏｎ Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ Ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ Ｓｏｌｉｄ Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ Ｒｏｃｋｅｔ Ｍｏｔｏｒｓ［Ｃ］∥Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ， ２００１

［６］　 Ｗｉｌｌｉａｍ Ａ Ｄ， Ｍｉｃｈａｅｌ Ｔ Ｈ， Ｒｏｂｅｒｔ Ｆｉｅｄｌｅｒ． Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ ３⁃Ｄ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｓｏｌｉｄ Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ Ｒｏｃｋｅｔｓ［Ｃ］∥Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎ⁃
ｆｅｒｅｎｃｅ ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ， ２００１

［７］　 Ｆｉｅｌｄｅｒ Ｒ Ａ， Ｂｒｅｉｔｅｎｆｅｌｄ Ｍ Ｓ， Ｊｉａｏ Ｘ， ｅｔ ａｌ． Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｏｆ Ｓｌｕｍｐｉｎｇ Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ａｎｄ Ｆｌｅｘｉｎｇ Ｉｎｈｉｂｉｔｏｒｓ ｉｎ Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｍｏｔｏｒｓ
［Ｃ］∥Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ， ２００２

［８］　 Ｆｉｅｌｄｅｒ Ｒ， Ｊｉａｏ Ｘ， Ｎａｍａｚｉｆａｒｄ Ａ， ｅｔ ａｌ． Ｃｏｕｐｌｅｄ Ｆｌｕｉｄ⁃Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ３⁃Ｄ Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｍｏｔｏｒ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｊｏｉｎｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｃｏｎ⁃
ｆｅｒｅｎｃｅ ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ， ２００１

［９］　 陈博，林木，吴宝元，等． 液体亚燃燃烧室点火装置工作特性数值研究［Ｊ］． 火箭推进， ２０１３， ３９（６）：６⁃１１
Ｃｈｅｎ Ｂｏ， Ｌｉｎ Ｍｕ， Ｗｕ Ｂａｏｙｕａｎ， ｅｔ ａｌ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｎ Ｉｇｎｉｔｅｒ Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ Ｌｉｑｕｉｄ Ｒａｍｊｅｔ Ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｒｏｃｋｅｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ， ２０１３， ３９（６）： ６⁃１１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］ 李春红， 张小平， 马冬英， 等． 液氧 ／甲烷燃气发生器点火方案研究［Ｊ］． 火箭推进， ２０１０，３６（５）： ７⁃１２
Ｌｉ Ｃｈｕｎｈｏｎｇ， Ｚｈａｎｇ Ｘｉａｏｐｉｎｇ， Ｍａ Ｄｏｎｇｙｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｉｇｎｉｔｉｏｎ Ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ＬＯＸ ／ Ｍｅｔｈａｎｅ Ｇａｓ Ｇｅｎｅｒａｔｏｒ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｒｏｃｋｅｔ Ｐｒｏ⁃
ｐｕｌｓｉｏｎ， ２０１０，３６（５）：７⁃１２（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］ 吴宏斌． 国外氢氧火箭发动机的火药点火器和电点火器［Ｊ］． 导弹与航天运载技术， １９９４，２１１（５）：３２⁃４２
Ｗｕ Ｈｏｎｇｂｉｎ． Ｐｙｒｏｔｅｃｈｎｉｃ Ｉｇｎｉｔｅｒｓ ａｎｄ Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌ Ｓｐａｒｋ Ｉｇｎｉｔｅｒｓ ｆｏｒ ＬＯＸ ／ ＬＨ２ Ｒｏｃｋｅｔ Ｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］． Ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｎｄ Ｓｐａｃｅ Ｖｅｈｉｃｌｅｓ，
１９９４，２１１（５）：３２⁃４２（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］ 杨乐，余贞勇， 何景轩． 基于 Ｆｌｕｅｎｔ 的固体火箭发动机点火瞬态内流场仿真影响因素分析［Ｊ］． 固体火箭技术， ２０１１，３４
（４）：４７４⁃４７７
Ｙａｎｇ Ｌｅ， Ｙｕ Ｚｈｅｎｙｏｎｇ， Ｈｅ Ｊｉｎｇｘｕａｎ． Ａ Ｆｌｕｅｎｔ Ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ Ｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇ Ｆａｃｔｏｒｓ ｆｏｒ ＳＲＭ Ｉｎｎｅｒ Ｆｌｏｗ Ｆｉｅｌｄ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｔ Ｉｇｎｉｔｉｏｎ
［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３４（４）：４７４⁃４７７（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］ 杨乐，余贞勇，何景轩． 固体火箭发动机点火瞬态内流场计算模型分析［Ｊ］． 导弹与航天运载技术， ２０１５（６）：７５⁃７７
Ｙａｎｇ Ｌｅ， Ｙｕ Ｚｈｅｎｙｏｎｇ， Ｈｅ Ｊｉｎｇｘｕａｎ． Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ Ｍｏｄｅｌ ｏｆ Ｉｎｎｅｒ Ｆｌｏｗ Ｆｉｅｌｄ ｏｆ Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｍｏｔｏｒ ｉｎ Ｉｇｎｉｔｉｏｎ Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ［ Ｊ］．
Ｍｉｓｓｉｌｅｓ ａｎｄ Ｓｐａｃｅ Ｖｅｈｉｃｌｅｓ， ２０１５（６）：７５⁃７７（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］ 唐必顺，陈军，封锋，等． 固体火箭发动机点火过程中点火具破膜过程的数值模拟［ Ｊ］． 固体火箭技术， ２０１３， ３６（６）：
７５３⁃７５７
Ｔａｎｇ Ｂｉｓｈｕｎ， Ｃｈｅｎ Ｊｕｎ， Ｆｅｎｇ Ｆｅｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｄｉａｐｈｒａｇｍ Ｒｕｐｔｕｒｅ Ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ Ｉｇｎｉｔｅｒ ｉｎ Ｉｇｎｉｔｉｏｎ Ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ
Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｍｏｔｏｒ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３６（６）：７５３⁃７５７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１５］ 徐学文，牟俊林，任建存，等． 固体火箭发动机喷管瞬态流场特性分析［Ｊ］． 火箭推进， ２０１５， ４１ （５）： ４９⁃５３
Ｘｕ Ｘｕｅｗｅｎ， Ｍｕ Ｊｕｎｌｉｎ， Ｒｅｎ Ｊｉａｎｃｕｎ， ｅｔ ａｌ． Ｔｈｅ Ａｎａｌｙｓｅｓ ｏｆ Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ Ｆｌｏｗ⁃Ｆｉｅｌｄ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｉｎ Ｎｏｚｚｌｅ ｏｆ ＳＲＭ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆ Ｒｏｃｋｅｔ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ， ２０１５， ４１（５）： ４９⁃５３（ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１６］ 吴雄，张为华． 固体火箭发动机二次喷射控制矢量喷管流场仿真［Ｊ］． 国防科技大学学报，２００６，（２）：２２⁃２５
Ｗｕ Ｘｉｏｎｇ， Ｚｈａｎｇ Ｗｅｉｈｕａ． Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄ ｉｎ Ｓｅｃｏｎｄａｒｙ Ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ Ｖｅｃｔｏｒ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｎｏｚｚｌｅ ｆｏｒ Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｍｏｔｏｒ［Ｊ］．
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｄｅｆｅｎｓｅ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００６，（２）： ２２⁃２５ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１７］ 林庆国，周进． 小推力液体火箭发动机燃烧与传热数值仿真研究［Ｊ］． 国防科技大学学报，２０１２，３４（４）：１３⁃１７
Ｌｉｎ Ｑｉｎｇｇｕｏ， Ｚｈｏｕ Ｊｉｎ． Ａ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｆ Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ａｎｄ Ｈｅａｔ Ｔｒａｎｓｆｅｒ ｉｎ Ｓｍａｌｌ Ｔｈｒｕｓｔ Ｌｉｑｕｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ

·００２１·



第 ６ 期 常江，等：点火通道对点火装置工作过程影响分析
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