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摘 要:针对膨胀循环氢氧发动机多次点火需求,采用氢、氧推进剂吸热着火和火炬燃气降温

放热的假设,用热力计算方法从理论上分析了推力室采用火炬点火的能量问题。在考虑火炬燃

气与推力室内的氧补燃后,富燃低压火炬点火器的点火能量能够满足推力室点火需求。研制了2
种低压火炬点火试验系统,对膨胀循环发动机进行了17次点火试验,试验结果与理论分析结果

相符,验证了补燃点火假设。
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Abstract:InordertomeettherequirementofmultipleignitionoftheexpandercycleLOX/LH2
engine,consideringtheheatabsorptionofthepropellantandtheheatreleaseoftheignitertorch,

theenergyproblemoftorchignitioninthethrustchamberistheoreticallyanalyzedbymeansof
thermodynamiccalculationmethod.Consideringthere-combustionoftorchgasandoxygeninthe
thrustchamber,theenergygivenbythefuel-richlow-pressuretorchignitercanmeetthedemand
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Keywords:Expandercycleengine;Low-pressuretorchigniter;Ignitionenergy

0 引言

膨胀循环氢氧发动机具有系统简单、固有可

靠性高等优点,是高性能上面级的最佳选择。我

国首台闭式膨胀循环氢氧发动机大幅提高了上面

级发动机的技术水平,但其推力室点火采用的是

火药点火器,只能实现2次点火,制约了氢氧上面

级的功能和任务适应性。为实现3次及以上的多次

点火,火炬式电点火是可行的方式之一,并且已

被国外氢氧发动机普遍采用[1-4]。为攻克膨胀循环

氢氧发动机火炬式电点火技术,确定推力室的点

火能量是首要解决的关键问题之一。
对氢氧发动机推力室点火能量问题研究的文

献较少,以往在工程上普遍采用经验法,即按照
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已研制成功的推力室点火器流量与推力室主级流

量之比来确定新研推力室需要的点火器流量。此

方法既未考虑点火时刻的氢氧流量、混合比和入

口温度对点火的影响,也未考虑点火器介质对点

火的影响,准确性较差。Hensel等[5]、Niwa等[6]

首次从理论上对推力室点火能量进行了初步分析,
并根据计算结果确定了VINCI发动机的火炬点火

器参数。郭田莉等[7]基于氢、氧 完 全 燃 烧 生 成

1000K水的假设计算了富氧火炬燃气能够提供的

点火能量。
按照氢、氧推进剂吸热着火和点火器火炬燃气

降温放热的假设,通过热力计算方法从理论上对推

力室火炬点火的能量问题进行研究,并设计了2种

低压火炬点火试验系统对膨胀循环发动机进行了点

火试验。文中只针对火炬点燃推力室的能量问题进

行研究,不包括电嘴点燃点火器的能量问题。

图1 膨胀循环氢氧发动机系统原理

Fig.1 ExpandercycleLOX/LH2engineflowschematic

1 发动机系统原理

膨胀循环氢氧发动机的系统原理如图1所示,

主要由推力室、氢涡轮泵、氧涡轮泵、氢主阀、
氧主阀、氧主汽蚀管、氢分流和推进剂利用阀等

组成[8-9]。液氢经过氢泵增压后进入推力室冷却夹

套吸热膨胀成为气氢,气氢驱动氢涡轮、氧涡轮,
最后进入推力室,与经过氧泵增压后进入推力室

的液氧燃烧,形成高温高压燃气经推力室和喷管

排放产生推力。其中,氧主汽蚀管用于控制氧流

量,氢分流和氢涡轮用于控制氢流量,推进剂利

用阀用于调节发动机混合比。

2 推力室火炬点火能量理论分析

2.1 推力室需要的点火能量

推力室的点火,涉及氢、氧推进剂的雾化、混

合、蒸发、膨胀、燃烧、热反馈等一系列复杂过程,
精确计算需要的点火能量非常困难。参考国内外文

献 [5-7],采用氢、氧推进剂吸热着火假设。

1)在点火混合比范围内,氢、氧混合物被加

热到1000K时即可燃烧;

2)对点火器中心布置的推力室,只需考虑最

内圈喷嘴喷入的氢、氧流量;

3)氢、氧推进剂的加热过程为等压过程。

2.1.1 点火时刻的氢流量

根据膨胀循环发动机系统原理,推力室点火

时刻的氢流量有两种计算方法。方法1:利用推力

室氢喷嘴的流量特性进行计算。方法2:利用推力

室上游的氢分流和氢涡轮的流量特性进行计算。
由于方法1、方法2涉及的氢均为气态,可假

设为理想气体,流量计算公式
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(1)
式中,̇mf为氢质量流量,μ为流量系数,A 为节流

面积,p 为压强,R 为气体常数,T 为温度,γ 为

比热比,下标up表示上游,下标down表示下游。
根据发动机实际试车数据计算推力室氢流量

并进行无量纲处理,得到计算结果如图2所示,图

中t0 表示氢主 阀 打 开 时 刻。从 图2可 以 看 出,

t1~t2 时段,方法1结果流量数值明显比方法2结

果偏大,在t3 时刻的峰值流量约为方法2结果的2
倍。这是因为氢主阀打开瞬间,推力室氢头腔产

生了较大的压强峰,其余时段两种方法的计算结

果较为一致。考虑一定余量,取t3 时刻方法1计

算的峰值作为点火时刻推力室氢流量。

2.1.2 点火时刻的氧流量

根据膨胀循环发动机系统原理,推力室点火

时刻氧流量的计算也有两种方法。
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图2 起动过程推力室氢流量计算结果

Fig.2 Calculationresultsofhydrogenflowrateinthe

thrustchamberduringstart-up

  方法1利用推力室氧喷嘴流量特性进行计算,
公式如下

ṁo1=μA 2ρup(pup-pdown) (2)
式中,ρ为氧密度,上游为氧头腔,下游为推力室

喷注面。
方法2利用氧主汽蚀管流量特性进行计算,公

式如下
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(3)
式中,Ksw为水试汽蚀系数,δcir为初始汽蚀压强损

失,根据水试试验获得,ρw=1000kg/m3 为水的

密度,ps 为氧的饱和压强。
根据发动机试车参数计算推力室氧流量并进

行无量纲处理,得到计算结果如图3所示。图中t4
为氧主阀打开时刻,t3 与图2中的t3 为同一时刻

点。从图3可以看出,在计算时段内,方法1计算

结果仅为方法2的1/6~1/4,这是因为氧头腔的

充填过程为复杂的两相流状态,氧头腔温度传感

器响应慢、测量结果数值偏高,据此温度计算的

氧密度很小,因此方法1的计算结果很小。相比而

言,方法2的计算结果更准确,但这也不是进入推

力室的实际氧流量,因为流过汽蚀管的液氧,一

部分用于充填氧头腔,另一部分才以气液两相的

状态喷入推力室。因此,点火时刻,推力室的实

际氧流量应该介于方法1和方法2之间。以t3 时

刻两种方法的计算结果作为氧流量边界,对点火

混合比和点火能量范围进行评估。

图3 起动过程推力室氧流量计算结果

Fig.3 Calculationresultsofoxygenflowrateinthe

thrustchamberduringstart-up

2.1.3 点火能量计算

根据氢、氧推进剂吸热着火假设,推力室需

要的点火能量 (实际物理意义为点火需要的热功

率)计算公式为

Q̇need=ṁf[hf(pig,Tig)-hf(pin,f,Tin,f)]+

ṁo[ho(pig,Tig)-ho(pin,o,Tin,o)] (4)
式中,h为比焓,下标f表示氢,o表示氧,in表示

喷前参数,ig表示着火点参数,其中Tig=1000K。
推力室内压强pig根据气氢在推力室内建压来计算,
方法同式 (1)。氢喷前取氢头腔实际参数,气氢温度

约200K,氧喷前取氧泵后实际参数,液氧温度约

90K。
发动机采用氢、氧同轴离心喷嘴,其中第1圈

喷嘴占总数的1/21。假设点火时刻喷注器流量为

均匀分布,则第1圈喷嘴流量为推力室总流量的

1/21。根据推力室氢、氧流量计算结果,计算点

火时刻t3 推力室需要的点火能量见表1。

表1 推力室需要的点火能量

Tab.1 Ignitionpowerrequiredbythethrustchamber

加热第1圈液氧

需要的能量/kW

加热第1圈气氢

需要的能量/kW

需要的点火

总能量/kW

7.8~58.4 96.3 104.1~154.7

从表1可以看出,该膨胀循环发动机推力室需

要的点火总能量为104.1~154.7kW。Niwa等[6]

用同样的方法计算了 Vinci发动机的点火总能量,
结果为223kW。同为膨胀循环发动机,都采用火

炬点火,Vinci的推力约18t,发动机混合比5.7~
5.9。文中研究的发动机推力约9t,发动机混合比
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约6.0。由于两台发动机的点火工况可以类比,按

推力比值估算,后者需要的点火能量约111.5kW。
表1中计算的点火总能量上限偏大,这与我们计算

时取的点火时刻氢、氧流量偏大相一致,说明计

算结果基本合理。

2.2 火炬燃气提供的点火能量

2.2.1 单位质量燃气的点火能量

火炬点火器提供的点火能量来自高温火炬,
根据文献 [5-6]的方法,计算火炬提供的点火能

量采用燃气降温假设。

1)火炬点火器内的氢氧燃烧为绝热化学平衡

过程;

2)进入推力室内的火炬燃气等压降温至1000K,
且为化学平衡过程。

因此,可以采用绝热化学平衡假设的热力计

算方法对点火能量进行理论分析。根据文献 [10]
给出的热力计算原理,给定混合比的推进剂在一

定压强条件下的燃烧产物为一种平衡状态,此时

的燃气比焓记为ha,当温度降至1000K后达到另

一种平衡状态,此时的燃气比焓记为hb,于是,
单位质量点火器燃气提供的点火比能量为

eg =ha-hb (5)
采用低压火炬时,点火器的介质来自发动机

推进剂供应系统,因此点火器压强不能太高。假

设点火器压强为0.25MPa,考虑 H2、O2、H2O、

H2O2、HO2、O3、H、O、OH等9种燃烧产物,
可 计算点火器内的绝热燃烧温度和火炬提供的点

火比能量随混合比的变化情况,结果见图4。图中

黑色曲线为燃烧温度,红色曲线为点火比能量。
从图4可以看出,点火器的绝热燃烧温度和点火比

能量随混合比变化的趋势相同,混合比低时燃烧

温度低,点火比能量小;混合比等于8时,燃烧温

度和点火比能量达到峰值;混合比大于8后,燃烧

温度和点火比能量均降低。

图4 火炬点火器的绝热燃烧温度及点火比能量计算结果

Fig.4 Calculationresultsofadiabaticcombustion

temperatureandpoweroftorchigniter

2.2.2 出口面积恒定时的点火能量

火炬点火器的出口直径受发动机推力室头部

结构的限制,不能无限大,因此点火器能够提供

的点火能量是有限的。在一定的点火器压强和出

口直径约束下,某发动机能实现的点火器最大质

量流量计算方法同式 (1),提供的点火能量计算

公式见式 (6),计算结果见表2。当 Q̇g ≥ Q̇need

时,认为点火器能够点燃推力室

Q̇g =ṁgeg (6)

表2 推力室需要的点火能量

Tab.2 Ignitionpowerrequiredbythethrustchamber

点火器混合比 燃烧温度/K
点火器的点火比

能量/ (kJ/kg)
点火器的质量

流量/ (g/s)
点火器的点火

能量/kW
备注

1 1258 2060 5.00 10.29

2 2029 6165 4.73 29.18

3 2598 8218 4.77 39.19

8 3307 11530 5.81 66.94

20 2868 4305 7.68 33.04

30 2469 2557 8.77 22.42

40 2104 1661 9.79 16.27

 需要的点火能量为

加热第1圈氢、氧需

要的能量,即104.1
~154.7kW

  从表2可以看出,当点火器混合比从1增大到

40时,点火器的质量流量先减小后增大;当混合

比等于2时,质量流量最小为4.73g/s,点火器提

供的点火能量先增大后减小;当混合比为8时,点

火能量最大为66.94kW。比较推力室需要的点火

能量可知,点火器提供的点火能量不足,未满足

推力室点火能量需求。
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2.2.3 考虑补燃时的点火能量

当发动机的启动时序为先打开氧主阀后打开

氢主阀时,若点火器燃气为富燃,理论上进入推

力室内的富燃燃气会与氧补燃。根据表2计算结

果,混合比1~3的富燃燃气提供的点火能量为

10.29~39.19kW,在加热第一圈氧喷嘴需要的点

火能量7.6~58.4kW的范围内,具有补燃的可能

性。若点火器的富燃燃气与第一圈喷嘴的氧成功

补燃,则在氢主阀打开时,实际上是补燃后的燃

气加热喷入的氢气。此时,实际需要的点火能量

降低为加热第1圈喷嘴的氢气需要的能量,即

96.3kW。考虑补燃后,火炬点火器提供的点火能

量见表3。表中补燃后的混合比和点火能量边界与

第一圈喷嘴氧流量边界相对应。

表3 考虑补燃时火炬点火器提供的点火能量

Tab.3 Ignitionpowerprovidedbythetorchigniterconsideringafterburning

点火器混合比 点火器的质量流量/ (g/s) 补燃后混合比 补燃后点火能量/kW 备注

1 5.00 5.143~23.21 159.1~216.9

2 4.73 8.561~37.18 162.7~112.4~

3 4.77 11.68~49.55 118.8~68.53~

 需要的点火能量为加热第1圈喷嘴的氢气所

需的能量,即96.3kW

  从表3可以看出,考虑补燃后,当点火器混合

比为1~2时,低压火炬点火器能够提供足够的点

火能量,余量在1.17~2.25之间;当点火器混合

比达到3时,考虑氧流量的上边界,存在点火能量

不足的风险。

3 推力室火炬点火能量试验研究

3.1 火炬点火试验系统方案

为了验证理论分析结果,研制了2种低压火炬

点火试验系统,利用图1所示的膨胀循环发动机进

行了两轮地面环境点火试验。两轮试验的火炬点

火器分别采用气氢气氧和气氢液氧供应,系统原

理如图5所示。

(a)方案1

(b)方案2

图5 低压火炬点火试验系统及发动机原理

Fig.5 Flowschematicsofthelow-pressure

torchignitierandtestengines

1)第一轮试验采用方案1,点火器为气氢气

氧供应,气氢来自氢涡轮前,由声速喷嘴控制流

量;气氧来自推力室氧头腔初始充填汽化的氧气,
由引出接管嘴控制流量。

2)第二轮试验采用方案2,点火器为气氢液

氧供应,气氢同方案1,液氧来自氧泵后,由汽蚀

管控制流量。

3.2 试验结果分析

方案1共进行了11次点火试验,均点火成功,
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点火器试验参数见表4,试验的点火器混合比约

2.05~2.75。试验测得的点火器压强曲线见图6,
图中黑色曲线为对照试验,该次试验氢主阀未打

开,仅点火器点火推力室不点火,因此没有推力

室点火后的压强升高;其余试验氢主阀打开后推

力室均点火成功并出现瞬时压强峰,点火室压强

同步升高。从点火器压强曲线上看,11次点火启

动过程一致性较好,未出现明显的点火延迟。点

火瞬间的视频截图如图7所示,从视频上看,点火

瞬间推力室出口可见明显火焰。试验结果验证了

膨胀循环发动机低压火炬多次点火起动能力。

图6 方案1试验点火器压强曲线

Fig.6 Igniterpressurecurvesofthescheme1tests

图7 点火瞬间推力室出口火焰

Fig.7 Thrustchamberoutletflameintheignitioninstantaneous

方案2共进行了6次点火试验,4次点火成

功,2次点火失败。点火器试验参数见表4,试验

的点火器混合比范围为0.83~5.36。
从表4可以看出,点火器混合比0.853~2.75

时均点火成功,点火器混合比3.89~5.36时点火

失败。试验结果与表3考虑补燃的点火能量分析结

果基本吻合。当火炬混合比大于3时,即使考虑补

燃,火炬提供的点火能量也可能不满足推力室点

火需求。试验结果表明,采用富燃火炬与推力室

内氧补燃的方法能够提高点火能量,在推力室头

部结构尺寸受限、低压火炬点火器流量较小的情

况下,较低混合比的火炬点火器成功实现了氢氧

膨胀循环发动机的多次点火。

表4 膨胀循环发动机火炬点火试验结果

Tab.4 Testresultsoftheexpandercycleenginetorchignition

方案 序号 点火器压强/MPa 点火器混合比 试验结果

方案1

1 0.109 2.05 点火成功

2 0.109 2.10 点火成功

3 0.11 2.38 点火成功

4 0.11 2.55 点火成功

5 0.108 2.52 点火成功

6 0.108 2.47 点火成功

7 0.108 2.59 点火成功

8 0.107 2.64 点火成功

9 0.106 2.58 点火成功

10 0.107 2.57 点火成功

11 0.107 2.75 点火成功

方案2

1 0.104 1.70 点火成功

2 0.107 5.36 点火失败

3 0.11 3.89 点火失败

4 0.103 2.36 点火成功

5 0.102 0.83 点火成功

6 0.105 1.73 点火成功

从表4中方案2的试验结果还可看出,虽然第

2,3次试验点火器压强较其余4次都高,但是未

能成功点燃推力室。这说明点火器压强并不是点

火成败的首要因素。这与图4的计算结果也是吻合

的,若火炬燃气的混合比不合适,即使压强再大

也不具备点燃推力室的能力。结合表3的计算可

知,方案2中第2,3次试验的火炬燃气与推力室

内第一圈喷嘴的氧补燃后,总混合比已远大于68
~118,可提供的点火能量几乎为0,因此未能点

燃推力室。

4 结论

按照氢、氧推进剂吸热着火和点火器火炬降

温放热的假设,采用热力计算方法从理论上分析

了膨胀循环发动机推力室需要的点火能量和火炬

点火器提供的点火能量,提出了通过富燃火炬与

推力室内氧补燃放大点火能量的方法,研制了2种

低压火炬点火试验系统,对膨胀循环发动机进行

了多次点火试验,可以得出以下结论。

1)假设氢、氧混合物被加热至1000K着火

在工程上是可行的,通过热力计算方法可以得到

火炬燃气降温至1000K所释放的点火能量。

2)通过富燃火炬与提前进入推力室内的氧补
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燃可以放大点火能量。

3)试验表明,膨胀循环氢氧发动机采用低压

火炬点火可行,多次点火起动一致性较好。
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