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Y 形三通结构流场特性仿真分析及优化设计 
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摘要：目的 提升新一代重型运载火箭发动机点火可靠性。方法 基于 ANSYS Fluent 流体仿真方法，对单火

药点火器直管结构与双火药点火器 Y 形三通结构的气体流场特性展开对比研究。对 2 种经过优化的 Y 形三

通结构开展流体仿真，对比不同优化设计对输出性能的影响。结果 2 种结构的压力与温度均沿流动方向递

减，速度则递增，且后端变化更为显著。双点火器 Y 形三通结构的出口压力达 0.43 MPa，较单点火器直管

结构（0.19 MPa）提升 126.3%，速度与温度差异小于 5%。此外，当单侧点火器故障时，Y 形三通结构的出

口压力降低 15.8%，输出性能仍与单点火器直管结构相当。Y 形连接处添加圆角可使出口压力提升 14%，管

径缩减至 6 mm，则使压力提升 102.3%。结论 双火药点火器 Y 形三通结构具有冗余作用，对 Y 形三通结构

的优化设计可以提高其点火能力，研究成果为液体火箭发动机点火结构设计提供了数据支撑。 
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Simulation Analysis of Flow Field Characteristics and Optimization  
Design for Y-Type Three-way Structure 
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(1. School of Mechanical Engineering, Beijing Institute of Technology, Beijing 100081, China;  

2. Beijing Aerospace Power Research Institute, Beijing 100076, China) 

ABSTRACT: The work aims to enhance the ignition reliability of new generation heavy lift rocket engines. A comparative 

study was conducted on the gas flow field characteristics of the single gunpowder igniter straight tube structure and the double 

gunpowder igniters Y-type three-way structure using ANSYS Fluent computational fluid dynamics simulations. Fluid simula-

tion was used on two optimized Y-type three-way structures to compare the effects of different optimization design on output 

performance. The pressure and temperature of both structures decreased along the flow direction, while the velocity increased, 

and more pronounced changes were observed downstream. The outlet pressure of the double gunpowder igniters Y-type 

three-way structure reached 0.43 MPa, representing a 126.3% increase compared with the singleigniter straight tube structure 

(0.19 MPa), while velocity and temperature differences remained below 5%. Additionally, when one igniter failed, the outlet 

pressure of the Y-type three-way structure decreased by 15.8%, maintaining output performance comparable to the single gun-

powder igniter straight tube structure. When the fillet radius was added at the Y-junction, the outlet pressure increased by 14%. 

And when the pipe diameter was reduced to 6 mm, and the pressure increased by 102.3%. In conclusion, the Y-type three-way 
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structure has a redundant effect, and its optimized designs substantially enhance ignition performance. The research results can 

provide data support for the ignition structure design of liquid rocket engines. 

KEY WORDS: liquid rocket engine; flow field simulation; straight tube structure; Y-type three-way structure; structural opti-

mization 

液体火箭作为载人航天、卫星部署、星际探索等

任务不可替代的工具，其发动机正常点火是整个航天

发射任务中的关键环节，它直接关系到发动机能否顺

利启动，进而确保整个航天发射任务的圆满成功[1-3]，

因此对其点火可靠性要求很高。为了提高点火可靠

性，在新一代重型运载火箭发动机点火设计中，提出

了以双火药点火器 Y 形三通结构代替单点火器直管

结构来点燃推力室的液氧液氢混合剂。由于 Y 形三

通容腔小、内部结构对气体流动有影响以及发动机推

力室内温度低、燃料流入速度快、液体燃料在推力室

允许停留时间短等因素的综合影响，发动机对于输入

的点火能量变化和流场变化极为敏感[4-5]，因此迫切

需要了解 Y 形三通结构的流场特性，为其设计提供

技术支持。由于火箭发动机试验成本高，准备周期长，

且安全性要求极高，因此通过试验研究较为困难，而

数值仿真技术可为火箭发动机点火过程的研究提供

有效途径，不仅能有效规避试验可能带来的安全风

险，还能消除测量装置对流动产生的干扰，从而更准

确地模拟和分析点火过程[6]。 

目前，许多国内外学者对液体火箭发动机点火过

程开展了数值仿真分析[7]。Buttay 等[8]对典型液体火

箭发动机点火器在湍流反应流中的点火过程进行了

高分辨率数值模拟，揭示了点火器的高压工作条件下

导致点火器射流在燃烧室中膨胀不足的机理，减轻了

点火器在复杂的可压缩流场点火方式中存在的一些

不确定性。Baudart 等[9]对低温液体火箭发动机主燃

烧室中点火器的点火过程进行了数值模拟，探究了氧

液滴与点火器之间发生的复杂相互作用，分析并总结

了热气温度和流速与点火器点火有效性之间的关系。

Chang 等[10]基于气体动力学和计算流体动力学的相

对理论，采用流场计算软件 ANSYS Fluent 模拟了液

体火箭发动机固体型点火装置在 2 种工况下的稳态

流场，分析了点火通道对液体火箭发动机点火装置工

作特性的影响，并进行了实验测试。Agostino 等[11]基

于略微修改的 Lax-Friedrichs 方法，模拟了火箭发动机

的瞬态点火过程，建立了点火器燃烧产物到推进剂的

热传递、推力室中的火焰蔓延流场以及推力室压力的

增加直至稳态运行的研究模型。王帅等[12]对航天火工

装置 Y 形点火结构进行了内流场仿真，揭示了其瞬态

压力在容腔内的分布规律，获得了输入压力和结构尺

寸对点火能力的影响规律，为 Y 形点火结构的优化设

计提供了指导。王铁岩等[13]使用 CFD 仿真软件对气氧

甲烷火炬式点火器内部燃烧过程进行了仿真分析，揭

示了点火器燃烧过程中内流场的变化及对点火可靠性

的影响，并通过数值仿真预测了点火器的出口温度和

烧蚀位置。朱珂等[14]基于经典内弹道理论，建立了双

火药点火器 Y 形三通结构内弹道的仿真模型，对 6 种

典型工况下输出端口的物理量进行了对比分析，得到

了不同工况下 Y 形三通结构输出压力的变化规律。 

目前，关于液体火箭发动机点火过程的数值模拟

大多聚焦于燃烧室内流场的动态变化[15-17]，而关于 Y

形三通结构流场的仿真分析则报道较少。本文采用

ANSYS Fluent 软件对高温高压气体在单点火器直管

结构和双点火器 Y 形三通结构容腔内的非定常流动

过程进行了数值模拟，分析了高压气体在直管结构和

Y 形三通结构内各物理量的分布及变化规律，对比了

单点火器直管结构和双点火器 Y 形三通结构以及一

个点火器故障的 Y 形三通结构的输出性能差异，并

提出了连接处增加圆角和减小管径 2 种可以提高 Y

形三通结构点火能力的结构优化设计，为液体火箭发

动机点火结构设计提供技术支撑。 

1  物理结构及网格划分 

某新一代重型运载火箭发动机单点火器直管结

构和双点火器 Y 形三通结构的尺寸如图 1 和图 2 所示。

火药点火器产生的高温气体由左侧入口进入直管结构

和 Y 形三通结构，并从右侧出口喷出。使用 SpaceClaim

建模软件对其进行建模，其模型如图 3 所示。 
 

 
 

图 1  单点火器直管结构尺寸 
Fig.1 Size diagram of single igniter straight tube structure 
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图 2  双点火器 Y 形三通结构尺寸 
Fig.2 Size diagram of double igniters Y-type  

three-way structure 
 

   
      a  直管结构三维图         b  直管结构剖面图 

    
         c  三通结构三维图        d  三通结构剖面图 

 
图 3  单点火器直管结构和双点火器 Y 形三通结构模型 
Fig.3 Diagrams of single igniter straight tube structure and 

double igniters Y-type three-way structure: a) 
three-dimensional diagram of straight pipe structure; b) 

cross-sectional diagram of straight pipe structure; c) 
three-dimensional diagram of three-way structure; d) 

cross-sectional diagram of three-way structure 
 
采用 ANSYS Fluent Meshing 前处理工具进行网

格划分，采用三角形单元生成表面网格。单点火器直

管结构表面网格数量为 29 728，平均偏度为 0.01，最

大偏度为 0.43；双点火器 Y 形三通结构表面网格数

量为 36 996，平均偏度为 0.01，最大偏度为 0.41，其

整体表面网格和截面表面网格分别如图 4 和图 5 所

示。通过封堵固体表面来封堵流体表面并抽取流体区

域，对固体域和流体域进行全体积网格划分。本文综

合几何模型和计算要求选择使用多面体网格划分三

维模型，单点火器直管结构全体积网格数量为

61 300，网格质量为 0.31；双点火器 Y 形三通结构全

体积网格数量为 78 316，网格质量为 0.25，其全体积

网格划分情况分别如图 6 和图 7 所示。 
 

     
           a 整体                    b 截面 

 

图 4  单点火器直管结构表面网格 
Fig.4 Surface mesh of single igniter straight tube structure:  

a) overall; b) section 
 

   
 

              a 整体                 b 截面 
 

图 5  双点火器 Y 形三通结构表面网格 
Fig.5 Surface mesh of double igniters Y-type three-way 

structure: a) overall; b) section 
 

 

图 6  单点火器直管结构

全体积网格 
Fig.6 Surface mesh of 

single igniter straight tube 
structure 

 

图 7  双点火器 Y 形三通

结构全体积网格 
Fig.7 Volume mesh of 
double igniters Y-type 

three-way structure 
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2  计算模型及初边值条件 

2.1  基本假设 

对单点火器直管结构和双点火器 Y 形三通结构

进行流场仿真时，提出如下假设[18]：1）火药点火器

输出的高温燃气不存在化学反应，且可以被视为理

想气体；2）火药点火器主装药为低燃速双基改性推

进剂，其产生的燃气组分比较复杂，为了简化处理，

使用空气代替真实气体组分，忽略固体颗粒或残渣；

3）不考虑高温燃气对单点火器直管结构和双点火器

Y 形三通结构壁面的烧蚀，流体与固体壁面的传热通

过耦合计算。 

2.2  计算模型 

采用有限体积法以及连续气相控制方程，计算使

用压力修正方法的 Pressure-Based 求解器类型，时间

类型选择瞬态，通过微小时间步模拟流体的连续运

动。压力和速度的耦合使用 Coupled 耦合求解器，该

求解器能够提供比分离式求解器更高的计算精度。空

间离散梯度采用基于最小二乘法的 Lesat Squares Cell 

Based 格式，考虑到高温气体具有高速高湍流流动的

特性，使用适合处理复杂流动的 PRESTO！压力格式，

其余各项均采用 Second Order Upwind 格式来提高计

算精度。连续方程与动量方程的收敛残差小于 10‒4，

能量方程的收敛残差小于 10‒6[19-20]。 

2.2.1  控制方程 

流体的运动严格遵循质量守恒、动量守恒以及能

量守恒这三大基本物理定律。这些守恒定律的数学化

表达，即构成了描述流体流动行为的控制方程。 

1）质量守恒方程。依据质量守恒定律，一个流

体微元体在单位时间内所接收的流入质量，恰好等于

该时间段内该微元体质量的增量。由此可以推导出质

量守恒方程[21]： 

 i
i

u S
t x

  
 

 
 (1) 

式中：  为密度； t 为时间； ix 为空间 3 个坐标

方向； iu 为 ix 方向上的速度分量；S 为质量源项。该

方程为质量守恒定律的一般数学表达式，是对流体微

元体质量变化情况的精确描述，普遍适用于各类流体

的流动问题。 

2）动量守恒方程。动量守恒定律基于牛顿第二

定律，对于一个流体微元体，其内部流体动量随时间

变化率，等同于作用在该微元体上的所有外力之和，

由此可以推导出动量守恒方程[22]： 

     i i i j
i j
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式中： P 为静压； ij 为应力张量； ig 和 iF 分别

为 i 方向上的重力体积力和外部体积力。 

ij 由式（3）给出： 

2

3
ji l

i i
j

j
i l

j

uu u

x x x
   

   
          

 (3) 

式中：  为黏度， ji 为 Kronecker 张量。 

3）能量守恒方程。在处理涉及热交换的流体流
动问题时，必须遵循能量守恒定律。对于任意一个流
体微元体，其内部能量的增加速率等于净流入该微元
体的热流量与体积力和表面力对该微元体所做功的总
和。流体的能量由内能、动能和势能三部分组成，以
温度和比热容表示内能，可以得到能量守恒方程为[23]： 

    Tdiv div grad
p

h
T uT T S

t c
 

 
      

 (4) 

式中：T 为温度； pc 为流体的比热容；h 为流体

的传热系数； TS 为黏性耗散项。 

2.2.2  湍流模型 

综合考虑计算精度和计算时间成本，选取

Realizable k-ε模型计算流体的湍流运动，壁面函数则

采用标准壁面函数法（SWF），通过添加边界层网格

来提升其近壁面区域流动的计算精度。Realizable k-ε

模型是所有 k-ε 模型中最为出色的模型，已被广泛应

用在各种类型的流动模拟[24]。该方程由 k 方程和 ε 方

程组成，适于求解包括旋转均匀剪切流、管内流动、

边界层流动的流动状态。其输运方程分别如式（5）

和式（6）所示[25-26]： 
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 (6) 

式中：k 为湍动能；ε 为耗散率；ui 为 xi 方向上

的速度；μ为动力黏度；V 为运动黏度；σk 和 σε分别

为湍动能和耗散率对应的普朗特数；C1、C2 和 C3 均

为经验常数；a 为音速；Gk 和 Gb 为湍动能项；Sk 和 Sε
则为自定义源项。 

2.2.3  质量流率方程 

仿真使用质量流率作为入口条件，通过控制质量
流率计算每个网格面上的速度，并基于该速度计算其
他所有与之相关求解变量进入计算域的通量。其计算
方程如式（7）所示。 

n
mRT

v
PA




 (7) 
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式中：vn 为网格面速度；m 为网格面上的质量流

率；R 为气体常数；A 为网格面积。 

2.3  初边值条件 

试验测得工程中实际使用的火药点火器稳定燃

烧时燃气输出质量流率为 40 g/s，为探究单点火器直

管结构、双点火器 Y 形三通结构以及其中一个点火

器故障的 Y 形三通结构内高温气体的流动状态及点

火能力的差异，以火药点火器实际输出的气体质量流

率，即 40 g/s，作为直管结构和 Y 形三通结构的单管

入口质量流率。正常工况下，Y 形三通结构 2 个入口

质量流率均设置为 40 g/s，模拟其中一个点火器故障

的 Y 形三通结构时，其一个入口质量流率保持 40 g/s

的设置不变，另一个入口质量流率设置为 0。 

入口湍流通过给定湍流强度和水力直径控制，湍

流强度设定为 5%，水力直径通过入口面积与周长之

比给定，入口气体温度为 1 000 K。内流场壁面设置

为温度无滑移和速度无滑移的边界条件，流体与内壁

面的传热通过耦合计算，外壁面设置环境温度 300 K

和速度无滑移的边界条件。以质量流率作为 Fluent

仿真分析的入口条件，进行仿真分析，获得高温气体

在单点火器直管结构、双点火器 Y 形三通结构以及

其中一个点火器故障的 Y 形三通结构内部的流动状

态和各位置处的压力、速度以及温度等物理量的变化

情况。 

3  仿真结果分析 

3.1  单点火器直管结构输出性能 

入口质量流率为 40 g/s 时，单点火器直管结构流

体区域纵截面的压力、速度和温度云图如图 8 所示。

以直管结构的管道轴线为路径，入口圆心为路径起

点，出口圆心为路径终点，单点火器直管结构内高温

气体的压力、速度和温度沿路径分布的变化曲线如图

9 所示。 

由图 8 和图 9 可以看出，压力沿流动方向下降，

而速度上升，符合伯努利方程中压力能与动能的转换

规律，温度沿流动方向下降则表明部分内能转化为动

能，与热力学第一定律一致，各物理量的变化趋势符

合能量守恒定律。入口附近气体处于高压状态，流速

较低，动能转化速率较慢，因此压力与温度下降平缓。

随着流动发展，动能积累导致速度显著提升，压力梯

度增强，能量转化过程加速。出口附近因边界层分离

和局部收缩效应，使得流速进一步骤增，压力与温度

随之快速下降，该变化趋势符合可压缩流动特性。 

3.2  双点火器 Y 形三通结构输出性能 

2 个入口质量流率均为 40 g/s 时，双点火器 Y 形

三通结构流体区域纵截面的压力、速度和温度云图如 

 
 

图 8  单点火器直管结构流体区域纵截面云图 
Fig.8 Longitudinal section contour for fluid region of single 

igniter straight tube structure: a) pressure; b) velocity; c) 
temperature 

 

 
 

图 9  单点火器直管结构流体压力、速度和温度曲线 
Fig.9 Fluid pressure, velocity and temperature curves of sin-

gle igniter straight tube structure 
 

图 10 所示。以 Y 形三通结构的管道轴线为路径，入

口圆心为路径起点，出口圆心为路径终点，Y 形三通

结构内高温气体的压力、速度和温度沿路径分布的变

化曲线如图 11 所示。 

从图 10 和图 11 可以看出，Y 形三通结构流体区

域的压力和温度在入口处沿着流动方向缓慢下降，接

近 Y 形汇聚处时，开始急剧下降，过了 Y 形汇聚处 
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图 10  双点火器 Y 形三通结构流体区域纵截面云图 
Fig.10 Longitudinal section contour for fluid region of double igniters Y-type three-way structure:  

a) pressure; b) velocity; c) temperature 

 

 
 

图 11  双点火器 Y 形三通结构流体压力、速度和温度曲线 
Fig.11 Fluid pressure, velocity and temperature curves of 

double igniters Y-type three-way structure 
 

后，再次缓慢下降，到出口则再次急剧下降。速度在

入口处沿着流动方向缓慢上升，接近 Y 形汇聚处时

开始急剧上升，过了 Y 形汇聚处后再次缓慢上升，

到出口则再次急剧上升。造成气体在流动过程中压力

和温度持续下降、速度持续上升的原因，是压力势能

和内能持续转化为动能，符合伯努利转化规律。在入

口质量流率相同且管径一致的前提下，Y 形三通结构

因流道合并，导致有效流通面积减小，根据连续性方

程，流速必然增加，因此在 Y 形汇聚处气体压力、 

速度和温度会发生显著变化。过了 Y 形汇聚处后，

压力和温度再次下降缓慢，是由于 Y 形三通连接处

的几何突变引发了流动分离，即气体不再紧贴管壁流

动，气体沿管道的方向流速减小，从而产生了逆压梯

度。出口附近则因边界层分离和局部收缩效应，使得

各压力、速度和温度再次发生显著变化，符合可压缩

流动的特性。 

3.3  其中一个点火器故障的 Y 形三通结构

输出性能 

当其中一个点火器故障时，Y 形三通结构流体区

域纵截面的压力、速度和温度云图如图 12 所示。以

Y 形三通结构的管道轴线为路径，2 个入口的圆心为

路径起点，出口圆心为路径终点，Y 形三通结构内高

温高压气体的压力、速度和温度沿路径分布的变化曲

线如图 13 所示。 

从图 12 和图 13 可以看出，当 Y 形三通结构其

中一个点火器故障时，Y 形三通结构内气体的压力相

比 2 个点火器均正常工作时有较大的下降，在气体到

达 Y 形汇聚处之前，Y 形三通上下两管道内的压力差

距较小，且以缓慢的趋势下降，气体到达 Y 形汇聚

处后，压力开始快速下降。由于其中一个点火器发生 

 

 
 

图 12  一个点火器故障的 Y 形三通结构流体区域纵截面云图 
Fig.12 Longitudinal section contour for fluid region of one faulty igniter Y-type three-way structure:  

a) pressure; b) velocity; c) temperature 
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图 13 一个点火器故障的 Y 形三通结构流体压力、速度和温度曲线 
Fig.13 Fluid pressure, velocity and temperature curves of one faulty igniter Y-type three-way structure:  

a) pressure; b) velocity; c) temperature 
 

故障，Y 形三通故障侧的入口不再有气体进入，因此

该侧入口气体速度为 0，该侧管道内气体在接近 Y 形

汇聚处时速度急剧上升。由于故障侧入口质量流率为

0，正常侧气体需通过单侧流道加速进入 Y 形汇聚处，

导致 Y 形汇聚处流速进一步增大。此现象符合“阻塞

流”效应，即受限流道内流速被迫提升以维持质量守恒。

同时，由于该侧入口不再有高温气体进入，因此该侧气

体温度呈现出从出口到 Y 形汇聚处逐渐上升的趋势，

且在 Y 形汇聚处附近急剧上升。此外，一个点火器故 

障时的 Y 形三通结构流体区域整体仍然呈现出压力和

温度随着流动减小，速度随着流动增大的趋势，该变化

仍然遵循伯努利方程和热力学第一定律。 

3.4  输出性能仿真结果对比分析 

对单点火器直管结构、双点火器 Y 形三通结构

以及其中一个点火器故障的 Y 形三通结构的输出性

能仿真结果进行了对比分析，以单点火器直管结构作

为基准计算相对差值，结果见表 1。 

 
表 1  不同点火结构的气体出口物理量及相对差值 

Tab.1 Physical quantity and relative difference of gas outlet of different ignition structures 

点火结构 
出口压

力/MPa 
出口速度/ 

(m·s‒1) 出口温度/K
出口压力相对

差值/% 

出口速度相对 

差值/% 

出口温度相对

差值/% 

单点火器直管结构 0.19 619.2 779.6 0 0 0 

双点火器 Y 形三通结构 0.43 649.8 747.3 126.3 4.9 ‒4.1 

一个点火器故障的 Y 形三通结构 0.16 668.3 727.2 ‒15.8 7.9 ‒6.7 

 
根据表 1 的对比结果可知，3 种点火装置的气体

出口压力差异较大，而速度和温度差异则较小，这是

由于气体的流动速度较大，属于可压缩流动，入口质

量流率相同，且 Y 形三通结构和直管结构的管道直

径相同，根据气体状态方程，气体的变化主要反映为

密度和压力的变化。由于气体在 Y 形三通结构内流

动的距离大于在直管结构内的距离，Y 形三通内气体

的压力势能和内能转化为动能的时间更长，因此 Y

形三通的出口速度略高于直管结构的出口速度，Y 形

三通的出口温度略低于直管结构的出口温度。双点火

器 Y 形三通结构相较于单点火器直管结构，出口压

力提高了 126.3%，出口速度和出口温度变化较小。

考虑到气体的压力、速度和温度对点火能力的影响，

可以认为双点火器 Y 形三通结构可提升发动机的点

火能力。当 Y 形三通结构其中一个点火器故障时，

其出口压力相比于单点火器直管结构下降了 15.8%，

出口温度下降了 6.7%，出口速度则上升了 7.9%。整

体来看，其点火能力相较于单点火器直管结构基本相

当，表明 Y 形三通结构具有冗余作用，对提高氢氧

发动机点火可靠性是有利的。 

4  Y 形三通结构优化设计 

为提高双点火器 Y 形三通结构的点火性能及可

靠性，基于上述流场特性仿真结果，提出了在 Y 形

三通结构管道连接处添加圆角和减小 Y 形三通结构

管道直径 2 种优化设计。2 种优化结构如图 14 所示，

除在 Y 形三通结构的连接处添加半径 2 mm 的圆角和

将 Y 形三通管径由 8 mm 缩减至 6 mm 外，其余几何

参数保持不变。Y 形三通结构管道连接处因几何突变

易产生流动分离，导致局部压力损失增大。通过添加

圆角可平滑流道过渡，改善流场均匀性，缓解气体流

经连接处时的流动分离现象，降低局部湍流强度。在

质量流率恒定的条件下，减小管径可增加单位面积内

流入的气体质量，从而提高出口压力，增强点火能量

传递效率。 

通过 Fluent 仿真获得优化后的压力、速度及温度

分布，如图 15 和图 16 所示。以 Y 形三通结构的管 
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图 14  Y 形三通优化结构 
Fig.14 Diagram of optimized Y-type three-way structure : a) 

round corner optimization; b) pipe diameter optimization 

道轴线为路径，入口圆心为路径起点，出口圆心为路

径终点，Y 形三通结构内高温气体的压力、速度和温

度沿路径分布的变化曲线如图 17 所示。根据图 16~17

可知，对比未优化结构，圆角设计使 Y 形汇聚处的

压力梯度显著降低，压力、速度和温度分布更趋均匀，

表明流动分离效应得到有效抑制。管径缩减显著提升

了 Y 形三通结构容腔内的气体压力，且未引起速度

与温度的剧烈波动。 

不同优化方案与原始结构的气体出口物理量及

相对差值见表 2。结果表明，在连接处添加圆角后，

出 口 压 力 提 升 了 14.0% ， 由 0.43 MPa 提 升 至

0.49 MPa，出口温度回升至 775.3 K，接近单点火器

直管结构水平，表明能量耗散减少，一定程度上提升 
 

 
 

图 15  圆角优化 Y 形三通结构流体区域纵截面云图 
Fig.15 Longitudinal section contour for fluid region of Y-type three-way structure with fillet optimization:  

a) pressure; b) velocity; c) temperature 
 

 
 

图 16  管径优化 Y 形三通结构流体区域纵截面云图 
Fig.16 Longitudinal section contour for fluid region of Y-type three-way structure with reduced diameter:  

a) pressure; b) velocity; c) temperature 
 

 
 

图 17  Y 形三通优化结构流体压力、速度和温度曲线 
Fig.17 Fluid pressure, velocity and temperature curves of Y-type three-way optimized structure:  

a) round corner optimization; b) pipe diameter optimization 
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表 2  不同优化方案的气体出口物理量及相对差值 
Tab.2 Physical quantity and relative difference of gas outlet of different optimization schemes 

点火结构 出口压力/MPa 出口速度/(m·s‒1) 出口温度/K
出口压力相对

差值/% 

出口速度相对 

差值/% 

出口温度相对

差值/% 

原始 Y 形三通结构 0.43 649.8 747.3 0 0 0 

圆角优化 Y 形三通结构 0.49 609.2 775.3 14.00 －6.30 3.80 

管径优化 Y 形三通结构 0.87 650.7 749.1 102.30 0.14 0.20 

 

Y 形三通结构的点火能力。将管径从 8 mm 减小至

6 mm，使出口压力提升了 102.3%，由 0.43 MPa 提升

至 0.87 MPa，出口速度和出口温度则变化较小，表明

该方案可显著增强点火能力。 

5  结论 

本文通过 Fluent 仿真软件对双点火器 Y 形三通

结构和单点火器直管结构进行了不同工况下容腔内

高温气体非定常流动的仿真分析，并在此基础上对 Y

形三通结构进行了优化设计，得到以下结论： 

1）双点火器 Y 形三通结构和单点火器直管结构

流体区域的压力、速度和温度在管道的前端变化缓

慢，而在管道的后端则变化剧烈，且容腔内气体压力

和温度随着流动逐渐减小，而速度则随着流动逐渐增

大，符合伯努利方程与热力学第一定律。 

2）不同工况下点火装置的气体出口压力差异较

大，而速度和温度差异则较小。这是由于气体在点火

管内的流动速度较大，属于可压缩流动，入口质量流

率相同，且 Y 形三通结构和直管结构的管道直径相

同，根据气体状态方程，气体的变化主要反映为密度

和压力的变化。 

3）双点火器 Y 形三通结构可以大幅提高氢氧发

动机的点火能力，即使其中一个火药点火器故障，其

双点火器 Y 形三通结构的点火能力也与单火药点火

器基本相当，表明双点火器 Y 形三通结构具有冗余

作用，对提高氢氧发动机点火可靠性是有利的。 

4）在 Y 形三通连接处添加圆角可以通过抑制流

动分离，使出口压力提升 14.0%，同时改善速度和温

度在 Y 形三通内的分布，一定程度上提升 Y 形三通

结构的点火能力。将管径从 8 mm 减小至 6 mm，可

以使出口压力提升 102.3%，出口速度和出口温度则

变化较小，显著增强 Y 形三通结构的点火能力。 
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