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摘 要：为研究液氧甲烷发动机燃烧室点火冲击特性及影响因素，根据爆轰波产生的机理，建立了

甲烷推进剂液相蒸发数学模型，采用C-J（Chapman-Jouguet）爆轰理论，计算和分析了不同混合比、初

温及初压对爆轰参数的影响规律。结果表明，爆轰波的强度与初压、初温及混合比密切相关。初压越

高，初温越低，越接近化学当量混合比时，爆轰压比、温度比和爆轰速度越大；减小点火时刻推进剂积

存量，增强燃烧装置点火能力，可降低爆轰波强度，减少点火瞬态冲击。
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Ignition Shock of LOX/Methane Liquid Rocket Engine
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Abstract：In order to study the ignition shock characteristics and influence factors in combustion chamber
of LOX/Methane rocket engine，a liquid phase evaporation mathematical model of methane propellant was estab⁃
lished based on the mechanism of detonation wave. The effects of different mixing ratio，initial temperature and
initial pressure on detonation parameters were calculated and analyzed by using Chapman-Jouguet detonation the⁃
ory. The results show that the intensity of detonation wave is closely related to initial pressure，initial temperature
and mixing ratio. As the initial pressure increases and initial temperature decreases as well as the equivalence ra⁃
tio becomes closer to the stoichiometric ratio，the detonation pressure ratio and temperature ratio as well as deto⁃
nation velocity increase. Reducing the propellant accumulation at ignition time and enhancing the ignition ability
of combustion device can reduce the detonation wave strength and reduce the transient impact of ignition.

Key words： Ignition shock； LOX/Methane rocket engine； Thrust combustion chamber；Regenerative
cooling；Chapman-Jouguet detonation wave；Droplet evaporation model

1 引 言

液氧甲烷发动机具有成本低、可重复使用、维护

方便的特点，近年来逐渐成为各国重复使用液体火

箭发动机研究的重点［1-4］。我国在“十一五、十二五”

期间开展了 60吨级液氧甲烷发动机重复使用关键技

术研究，成功进行了 2台发动机累计 17次 2173s热试

车考核，充分验证了液氧甲烷发动机优异的重复使

用性能与能力［5］。

甲烷与氧属于非自燃推进剂，液氧甲烷发动机
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采用火药点火器点燃推力室内甲烷与氧的推进剂混

合物。一般地按火焰锋在可燃混气中传播速度的大

小，可将点火燃烧分为爆燃和爆轰。爆燃火焰锋以

每秒几米的速度传播，化学反应发生在火焰锋内，燃

烧反应后压力、温度等参数变化不剧烈，而爆轰火焰

锋传播速度高达每秒几千米，燃烧反应后压力、温度

等参数变化剧烈［6］。在一定的初始条件和边界条件

下，燃烧室内原来以低速亚声速传播的燃烧波将转

变为爆轰波。爆轰波前后参数剧烈变化，可燃混气

燃烧过程发生得更快，短时间内释放出巨大能量，并

以超声速激波传播，在爆轰波与燃烧室内壁面的入

射和反射过程中引起剧烈的点火冲击。这种过大的

点火冲击会降低燃烧装置及发动机其他组件工作可

靠性，甚至出现局部结构破坏，带来严重后果。如欧

洲 HM-7发动机点火过程就曾出现过极大的压力峰

使得结构破坏，导致任务失败［7-8］。

爆轰波的这种发展特性给存在可燃混合物气体

的场所带来一定的安全隐患。国内很多学者从实验

和仿真的角度对爆燃到爆轰转变的机理、爆轰波的

传播特性及影响进行了相关研究。研究结果表明，

不同的燃料、不同的初始条件以及不同的点火方式

都对爆轰波的传播特性有很大影响，甚至决定爆燃

转爆轰的转变过程［9-12］。对采用液氢液氧作为推进

剂的氢氧发动机爆轰波研究结果表明，点火时若发

生爆轰，压强与温度将大幅增加［13］。

由于爆轰波的传播特性与实验测试设备现状，

目前仍难以对其进行有效的捕捉与观测。特别是对

于液体火箭发动机这种复杂的工程产品来说，对发

动机点火起动过程中出现的点火爆轰发展规律及影

响因素研究相对更少。液氧甲烷发动机是一种典型

的低温液体火箭发动机，点火起动时需要采用外能

源点燃甲烷与氧的推进剂混合物，可燃混合物在点

火时刻容易出现爆轰，影响产品工作可靠性。

本文以 60吨级液氧甲烷发动机为研究对象，在

介绍并分析燃烧室点火压力峰原因的基础上，建立

了 发 动 机 甲 烷 推 进 剂 蒸 发 模 型 和 甲 烷/氧 气 C-J
（Chapman-Jouguet）爆轰模型，通过仿真计算研究了

液氧甲烷发动机燃烧室点火压力峰的敏感因素，以

及甲烷与氧混合物的爆轰波传播特性，提出发动机

抑制点火压力峰的优化方案并进行试验验证。

2 问题分析

2.1 点火冲击

60吨级的液氧甲烷发动机采用燃气发生器动力

循环方式。发动机推力室组件主要由甲烷进口、液

氧进口、冷却夹套与燃烧室组成。燃烧室采用火药

点火器点火。推力室点火流路示意图见图 1。

发动机推力室点火流程为：液态甲烷首先通过

推力室甲烷进口进入身部冷却夹套，与冷却夹套换

热后经过甲烷喷嘴后进入燃烧室；之后火药点火器

点火，火药燃气进入燃烧室；最后液氧从氧进口经氧

喷嘴进入燃烧室，与之前进入燃烧室的甲烷混合并

被火药点火器点燃。

在发动机地面试车过程中，多次出现燃烧室点

火瞬间冲击大、振动剧烈的问题。由于压力传感器

采样频率较低（1kHz），压力测量参数未能反应真实

压力峰值。但振动传感器采样频率较高（50kHz），在

燃烧室头部、身部安装的振动传感器均捕捉到剧烈

的振动冲击信号。图 2为某次试验燃烧室头部振动

测量结果。从图中可以看出，燃烧室点火瞬间伴随

着较大的点火冲击，燃烧室出现窄幅高频振动，最大

综合加速度达 5000g，振动能量主要集中在 2kHz~
5kHz高频段，且燃烧室不同部位振动测点的振动能

量频谱趋势一致。

2.2 原因分析

液氧甲烷发动机采用液态甲烷对推力室进行再

生冷却。发动机点火起动时，为了避免推力室冷却

夹套气阻影响起动过程，采用了甲烷先于氧进入燃

烧室的富燃点火方式。即液态甲烷在贮箱压力下对

推力室冷却夹套进行预先冷却，之后通过甲烷喷嘴

进入燃烧室，并从燃烧室向外场排放。燃烧室点火

前甲烷已在燃烧室内大量积存，在氧进入后形成大

量可燃混合物。这些混合物在点火器火药燃气能量

的作用下，混合物局部被加热到自然温度并引发火

焰，在一定的初始条件和边界条件下，燃烧室内原来

以低速亚声速传播的燃烧波将转变为爆轰波，宏观

Fig. 1 Thrust chamber schematic diagram
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表现为剧烈的高频压力与振动冲击特征。

通过推力室点火过程分析可知，点火冲击（压

力、振动冲击）是由于点火瞬间积存在燃烧装置内的

推进剂因爆轰波在短时间内释放其化学能所致。受

发动机推进剂类型、点火方式制约，这种点火前的推

进剂积存难以避免。甲烷在贮箱压力下流经冷却夹

套经甲烷喷嘴雾化后进入燃烧室的过程中，一方面

吸收推力室自身携带的初始热量，另一方面吸收火

药点火器的火焰能量，受热蒸发变为气态或气液两

相流体，随着预冷时间增加，逐渐过渡至热平衡状

态。在点火瞬间燃烧室内仍存在相当量的液相积

存，点火时这些液态甲烷也将参与燃烧并释放其化

学能，加剧点火冲击。因此，避免推进剂在燃烧室内

大量堆积，减少点火前燃烧室内的推进剂液相积存

量，将有利于抑制点火冲击。

3 计算方法

对于 60吨级的液氧甲烷发动机来说，受发动机

系统方案及点火起动方式限制，发动机采取了甲烷

冷却推力室后先于氧进入燃烧室的点火起动方案，

在燃烧室内积存。点火前燃烧室甲烷的积存情况与

甲烷推进剂的液相破碎、雾化、扩散和蒸发过程有

关，该过程决定了甲烷推进剂在发动机点火前的喷

雾尺寸、蒸发速率和流强分布特征，并对点火过程有

很大影响。在燃烧室结构方案一定的条件下，甲烷

推进剂液相的破碎、雾化特性不会有明显差异，但推

进剂液相的扩散和蒸发过程则与推力室预冷时间、

环境条件、点火方式等密切相关。

3.1 甲烷液滴蒸发模型

本文采用薄膜理论处理单个液滴蒸发过程。为

简化分析，假设液滴周围只有 Stefan流（对流）引起的

球对称一维流动，球对称中心为球形液滴中心；气体

流场准定常，流场中压力恒定；气体不溶于液滴；液

滴仅含一种组分，其内部温度均匀且等于初始温度，

表面处于两相平衡；气相刘易斯数 Le = 1，流场中的

物性参数为常数［14-15］。

推进剂通过夹套进入燃烧室内部，假设推进剂

经过喷注器后雾化为均匀的理想液滴，其质量方

程为

G = N 43 πρ s r3s （1）
式中 G为进入燃烧室的推进剂总量，N为液滴总

个数，r为半径，ρ为液滴密度，下标 s表示液滴表面。

根据质量守恒，通过 r球面处的流量等于液滴蒸

发流量，则有

ṁ = 4πr2 ρ g v = 4πr2s ρ g,s v s （2）
式中 ṁ为液滴蒸发速率，ρ g为半径 r处混合气体

密度，v为速度。

液滴蒸发热量通过 Stefan流传递，通过任一 r球

面总的热流恒定，则有

λ
d
dr ( r2 dTdr ) = r2 ρ g vcp dTdr （3）

式中 λ为导热率，cp为混合气定压比热容，T为混

合气体温度。

在任一球面上通过的液滴蒸气量是恒定的，因

此有

ρ gD
d
dr ( r2 dY fdr ) = r2 ρ g,s v s dY fdr （4）

式中 Y f为液滴蒸气在混合气中的质量分数，D为

混合气扩散系数。

用 B表示自由流和液滴表面之间的差值，分别定

义传热数 BT和传质数 BD为

BT = cp,g ( )T∞ - T s
L + cp,l ( )T s - T0

（5）

BD = Y f,∞ - Y f,sY f,s - 1 （6）
式中 T∞为远端温度。

Fig. 2 Amplitude frequency spectrogram of chamber

vibration
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将式（5），（6）分别带入对式（3），（4），在 [ r，r s ]上
分别积分，分离变量后在 [ r s，r∞ ]上再次分别积分，则

能量方程和组分方程分别为

v s = λ
ρ s cp

ln ( )1 + BT
r s

（7）

v s = D s
ln ( )1 + BD

r s
（8）

液滴质量消耗量 ṁ为

ṁ = -4πr2s ρ l dr sdt = -
π
4 d s ρ l

d ( )d2s
dt （9）

式中 ρ l为液滴密度。

在对流环境中，液滴的蒸发过程为有限边界层

厚度的二维轴对称形式。将其转化为等效的、在一

个球对称薄膜中的分子导热和扩散形式，式（9）可

写为

ṁ = -4πr2s ρ l dr sdt = -
Nu0T
2
π
4 d s ρ l

d ( )d2s
dt （10）

式中 Nu0T为无蒸发时的对流传质努塞尔系数，即

Nu0T = 2 + 0.6Re0.5Pr0.33 （11）
式中 Re为雷诺数，Pr为普朗特数。

式（10）与在静止介质中液滴蒸发速度式（9）相

比仅多了一个因子 Nu0T /2，即对流强度越大，蒸发速

度越大。

根据液滴蒸发率等于消耗率，得

d ( )d2s
dt = - 8ρ sD s

ρ l
ln (1 + BT) = -K （12）

式中 K为蒸发常数。

对式（12）积分后，得到液滴直径 d s与蒸发时间 t

的关系为

d2s = d2o - Kt （13）
式中 d0为液滴初始直径。

对于式（7）和（8），在常压或亚临界压下气相刘

易斯系数常假定为 1，可得

cp,g ( )T∞ - T s
L + cp,l ( )T s - T0

= Y f,∞ - Y f,s
Y f,s - 1 （14）

式（14）建立了液滴表面温度与浓度之间的关

系。进一步根据同一物质的两相间（液滴表面液体

与蒸汽之间）处于两相平衡，可将蒸汽分压与温度联

系起来，即

Y f,s = M f
M̄

p ref
p
exp é

ë
êê
L
R ( 1T ref - 1

T s )ùûúú （15）

式中 M f 为蒸汽摩尔质量，M̄为混合气的摩尔质

量，p为液滴周围混合气压力，下标 ref表示参考值，当

p ref取一个大气压时，T ref为液体沸点。

通过式（14）和（15）求得 Y f，s和 T s，代入式（2）得到

液滴表面蒸发速率，代入式（13）得到液滴直径与时

间的变化关系，代入式（7）和（8）即可得到蒸汽温度

和蒸汽浓度分布。

3.2 爆轰波模型

爆轰波是一种在推进剂混合物中以超声速传播

的化学阵面波，服从质量、动量和能量守恒原理，只

是在能量方程中引入化学反应能。本文采用经典的

C-J爆轰理论研究不同初始条件下爆轰波的影响规

律与特性。

根据爆轰波前后的连续、动量、能量守恒关系，

加上爆轰后气流速度等于当地声速和气体状态方

程，可以将一维流体动力学守恒方程写成如下形式：

p1
p2
= 1 + γ s,2 ( ρ2ρ1 - 1) （16）

h2 = h1 + Rγ s,2T22Ma2
é

ë
ê
ê( ρ2ρ1 )

2

- 1ù
û
ú
ú （17）

式中 p为压力，T为温度，ρ为密度，h为总焓，R为

气体常数，γ为比热比，下标 1表示波前参数，下标 2
表示波后参数。

将式（16），（17）等号右侧用总压比 p″和总焓 h″
表示

p″ = p1
p2

（18）
h″ = h2 （19）

对爆轰波前后的压力比和温度比取对数并进行

微分，略去高阶项，采用 Newton-Raphson方法迭代求

解，可得到迭代公式为

∂( )p″ - p1
p2

∂ ln p2
p1

Δ ln p2
p1
+
∂( )p″ - p1

p2

∂ ln T2
T1

Δ ln T2
T1
= p1
p2
- p″（20）

∂( )h″ - h2
R

∂ ln p2
p1

Δ ln p2
p1
+
∂( )h″ - h2

R

∂ ln T2
T1

Δ ln T2
T1
= h2 - h″

R

（21）
其中
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( )Δ ln p2
p1

k

= ln ( )p2p1
k + 1

- ln ( )p2p1
k

( )Δ ln T2
T1

k

= ln ( )T2
T1

k + 1
- ln ( )T2

T1
k

（22）

式中 k为迭代次数。详细推导和求解过程见

文献［16-17］。

4 结果讨论

4.1 液滴蒸发速率和燃烧室液相积存量

液态甲烷推进剂进入燃烧室后逐渐与环境交换

热量蒸发，为分析环境温度、初始液滴直径、推进剂

初始温度以及不同对流换热系数对甲烷液滴蒸发速

率的影响，分别计算了不同条件下单个液滴蒸发的

速率和燃烧内液相积存量的变化。

图 3为不同环境温度下的甲烷液滴直径以及液

相 质 量 随 时 间 的 变 化 情 况 。 设 定 甲 烷 初 始 温 度

125K，总质量 3.0kg，初始液滴直径 1mm。计算结果

表明，环境温度对甲烷液滴蒸发过程影响明显，环境

温度越高甲烷液滴蒸发速度越快，燃烧室内液相的

积存总量也越小。

图 4为不同液滴初始直径下的甲烷液滴直径及

液相质量随时间的变化情况。设定甲烷初始温度

125K，总质量 3.0kg，环境温度 1000K。计算结果表

明，液滴直径对其蒸发过程影响非常明显。初始液

滴直径小，整个蒸发时间明显缩短，同时由于液滴体

积小，能够很快从过冷态升温至饱和态，蒸发速率比

大直径的液滴更快。

图 5为燃烧室甲烷头腔不同初始温度下的单个

甲烷液滴直径和燃烧室内液相甲烷质量随时间变化

趋势。设定甲烷总质量 3.0kg，环境温度 1000K，初始

液滴直径 1mm。计算结果表明，燃烧室头腔内甲烷

在过冷状态条件下，不同的初始温度对液滴蒸发没

有明显影响。该计算结果是在设定甲烷质量与初始

直径下得到的。但在实际情况中，改变液相甲烷初

温将给推进剂雾化、蒸发带来大的间接影响。提高

燃烧室甲烷初温是通过缩短冷却夹套预冷时间实现

的，较短的预冷时间使得推力室点火时刻冷却夹套

内亚临界气阻比较明显，减小进入燃烧室内的甲烷

量，从而降低推进剂积存量。

图 6为不同对流换热效率下的单个甲烷液滴直

径及燃烧室内液相甲烷质量随时间的变化趋势。设

定甲烷总质量 3.0kg，环境温度 1200K，初始液滴直径

1mm。选取不同的对流换热系数计算不同换热效率

下的液滴蒸发特性。结果表明，点火器对流换热能

力对甲烷液滴蒸发过程有明显影响，提高点火器对

流换热能力，如将单喷孔点火器改为多喷孔点火器，

提高火药对甲烷推进剂雾滴的穿透和热对流交换作

用，可以减小点火时刻推力室内液相甲烷的积存总

量。随着对流换热效率的不断提高，甲烷液滴蒸发

速 率 和 推 力 室 内 液 相 积 存 总 量 的 减 小 幅 度 逐 渐

减小。

以上分析表明，提高推力室点火时刻环境温度、

Fig. 3 Variation of diameter and mass with condition

temperature

Fig. 4 Variation of diameter and mass with initial diameter
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减小初始液滴直径、增加点火器火焰对流换热效率

以及提高推进剂初始温度均能够有效减少点火时刻

的液相积存。前三个措施是直接增加液滴蒸发速

率，而提高推进剂初始温度间接减小了推进剂总量

和初始液滴直径。

4.2 混合比、初压、初温对爆轰参数的影响

根据 C-J爆轰理论，影响爆轰强度的主要因素是

混合比、初压 p1和初温 T1。根据上游贮箱压力和推力

室夹套预冷情况，设定初始条件，计算不同初始条件

下的爆轰波特性。

图 7为初温 145K条件下，爆轰参数随燃烧室混

合比和初压变化的关系。计算结果表明，爆轰前后

压比、温度比随混合比的变化规律一致，随着混合比

增加，压比和温度比快速增大，在接近混合物化学当

量混合比时达到最大值，随后缓慢下降。随着初压 p1
的增大，爆轰前后压比和温度比增大，压比最大可达

54，温度比最大可达 44。爆轰速度随混合比增大逐

渐 降 低 ，且 初 压 越 大 ，爆 轰 速 度 越 高 ，最 高 可 达

2500m/s。

图 8为化学当量混合比下，爆轰参数随燃烧室

初温和初压变化的关系。计算结果表明，爆轰前后

压比、温度比随初温的变化规律一致，随着初温增

加，压比和温度比均快速下降。 T1 从 125K增加到

300K时，最大压比从 225降至 10，最大温度比从 140
降至 10。爆轰速度随初温的变化不明显，随着初温

Fig. 6 Variation of diameter and mass with convective heat

transfer

Fig. 5 Variation of diameter and mass with original

temperature

Fig. 7 Variation of detonation parameters with mixing

ratio and initial pressure
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增加，爆轰速度略有降低，且初压 p1越大，爆轰速度

越高。

分析结果表明，爆轰强度与初始压力、初始温度

密切相关。初压越高，初温越低，爆轰压比、温度比

和爆轰速度越大。爆轰参数在富燃混合比下变化迅

速，富氧混合比下变化缓慢，爆轰压比和温度比在接

近混合物化学当量混合比时最大，压比最大可达 54，
温度比最大可达 44，最高速度可达 2500m/s。
4.3 试验验证

通过以上分析，由爆轰波导致点火冲击是由于

点火瞬间积存在燃烧室内推进剂短时间内释放其化

学能所致。受液相蒸发以及夹套预冷等因素的影

响，这种点火前的推进剂积存与富燃点火状态无法

回避。但通过提高点火时刻推进剂初始及环境温

度、对流换热能力等措施可有效减少点火时刻的甲

烷推进剂的积存量，从而降低点火冲击。

对 60吨级液氧甲烷发动机开展了不同推力室预

冷时间以及不同点火器状态的点火特性试验研究。

较短的推力室预冷时间可以减少燃烧室甲烷积存

量，同时有利于提高点火初温；采用双孔点火器相对

单喷孔点火器可以加强甲烷推进剂热交换能力，同

时提高点火初温，从而减小液相积存量，有利于降低

爆轰波强度，减少点火冲击。

表 1为不同试车状态下的测量结果，图 9为不同

推力室夹套预冷时间与不同结构形式点火器状态下

的点火振动冲击与点火延迟对比情况。图中横坐标

表示点火器换热能力，纵坐标表示夹套预冷时间。

从图中可以看出，发动机推力室富燃点火振动冲击

强度和点火延迟时间随着夹套预冷时间增加而增

加；采用双孔点火器的点火振动冲击强度和点火延

迟会低于单喷孔点火器。

5 结 论

本文通过仿真分析与试验，研究了液氧甲烷发

动机推力室点火冲击特性及影响因素，得到以下

结论：

（1）提高推力室点火时刻环境温度、减小初始液

滴直径、增加点火器火焰对流换热能力以及提高推

进剂初始温度，有力于减少点火时刻的推进剂液相

积存量。

（2）爆轰波的强度与推力室内初始压力、初始温

度及混合比密切相关。初压越高，初温越低，越接近

化学当量混合比时，爆轰压比、温度比和爆轰速度

Fig. 9 Tests result on ignition shock

Fig. 8 Variation of detonation parameters with initial

temperature and initial pressure

Table 1 Tests results of vibration and ignition delay

characteristics

Case
Test 1
Test 2
Test 3
Test 4
Test 5
Test 6

Chill-down
duration/s
4.0
3.5
2.5
2.0
3.0
2.5

Igniters
Dual-port
Dual-port
Dual-port
Dual-port
Single-port
Single-port

Vibration/g
1454
1431
1245
920
1644
1500

Ignition
delay/ms
240
211
185
181
190
170
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越大。

（3）控制推力室夹套预冷时间，减小推进剂积存

量，增强燃烧装置点火能力，有利于控制爆轰波强

度，减少点火瞬态冲击。
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