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含不可燃组份混合气体着火极限计算法

航空航天工业部轻型燃气轮机开发中心　　苏大为

　　1. 纯可燃组份的Le chatelier 公式与不可燃组份中不含氧时的双组份法　纯可燃组份的混气

在空气中的着火 (爆炸) 极限Z 用 Le chatelier 公式计算
[ 1]
:

Z = � ( x i Z i)
-1

( 1)　

式中 x i 是各组份容积成份比, � x i= 100% , Zi 是各组份的着火极限。各不可燃组份的阻燃性不同,

利用CO 2、N 2和水蒸汽分别与H2、CO 及CH4等气态烃混合后的双组份着火极限曲线[ 2] , 查出该

双组份的Zi。把问题变成纯可燃组份的计算。

2. 不可燃组份中含氧时Le chatelier 公式的一般形式及可燃性判断　不可燃组份含氧时往往

也含氮。把组份中的O 2和N 2按空气比例组成“内空气”, 使问题变成可燃组份与内空气的混合物

在空气中着火极限的计算。内空气相当于对可燃组份 “稀释”。对单组份可燃气, 稀释后的混气成

份总量为 ( x ik+ 内空气) = 1, 还可再与〔( x ik/ Z i ) - 1〕倍外空气混合, 使可燃组份 xik的浓度达

到着火极限Zi, 此时原混气浓度为 { ( x ik + 内空气) + 〔( x ik/ Z i) - 1〕}
-1

　∴ Z = ( x ik/ Z i )
-1

( 2)　

图 1　CH4的着火极限及�e�ae 公式计算值

　　如图1所示, 在以 (内空气/ x ik ) 为自变量时, (单可燃组份+ 内空气) 的Z 是以 Zi为斜

率Zi 为截距的直线: Z= Zi+ (内空气/ x ik ) Zi。如图2所示, 在以 x ik为自变量时, Z 是以 Zi为比

本文于 1988年 7月收到。



例系数的反比例函数。并由图 1和图2可见, 用�!�∀! 公式
[ 3]
计算的结果与实测值相差很大, 说

明该公式不适用。

图 2　 ( CH 4+ 内空气) 的着火极限

当可燃成份含量达到着火上限值时, 有最大的

着火极限范围。内空气含量富裕时, 计算中会出现

Z上> 1, 只要有 Z下计算值≤1, 当 Z上计算值> 1

时, Z上取 100%。

同理, 多元纯可燃组份含内空气时, 可燃份之

和 �x ik= ( 1- 内空气) 含量。可燃组份是以相对含

量影响可燃部份的 Zk, 把可燃份折算成占可燃总量

� xik的 百分 数 新容 积成 份, xik / � xik。Zk =

� x ik / � xik / Zi -1 , Zk 和� xik相当于 ( 2) 式中

的Z i和 xik, 就有

Z = Zk/ � x ik ,　Z = � x ik / Z i
-1
( 3)　

　　对含O2及其它不可燃组份的一般情况,忽略空

气中不到1%的A r等与N 2阻燃的差异, 除 O2外,

其余全算作N 2成份,把( 79. 01/ 20. 99) x o2= 3. 764

x o2的 N 2划归到总量为 4. 764 x o2的内空气中。混

气中减去内空气后的总量a= ( 1- 4. 764 x o2 ) , 用 a除以初始成份得无氧少氮的 “无空气”新成

份的 x
�
i , x

′
i= x i / a, ( � x′i= 100%)。用双组份法算出 “无空气”新成份的 z

′
i, 相当于 ( 3) 式的

Zk。Z
� = � ( x′i / Zi )

-1
, 按 ( 2)、( 3) 式原则, Z= Z′/ a, 得

Z = � ( x i/ Z i )
-1

( 4)　

　　 ( 4) 式的导出表明Le chatelier 公式可用于一般情况, 其注脚应为Z i : 各组份的着火极限,

双组份时查曲线。x i: 混气中减去内空气后的初始容积成份。双组份用含量和, N 2用 ( x N 2- 3. 764

x o2 )。各可燃组份及CO 2用原题给出的初始含量。

计算表明, 一种混气用几种成立的双组份组合, 算出的Z 差异不大。用减去内空气的初始成

份互相组合, 均在双组份着火极限曲线可燃区以外, 则可判定此种混气不可燃。
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A CALCULATION METHOD FOR INFLAMMABILITY LIMIT

OF MIXTURE WITH NONINFLAMMABLE GASES
Su Dawei ( Light-Duty Gas Turbine Development Cenf er)

ABSTRACT　　　　This paper provides a calculation method which can estimate the

inf lammability lim it o f mixture w ith noninf lammable gases w ith mo re accuracy than the

available methods.

MEASUREMENT OF TRANSIENT BURNING RATES

OF COMPOSITE PROPELLANTS IN FAST DEPRESSURIZATION
Wang Junye ( Laxi Inspect ion Instilute of Boiler and Pressure)

Sang Bingcheng (Harbin Shipbuilding Engineering Institute)

ABSTRACT　　　　A cont inuous laser beam is tr ansm itted through the burning surface of a

pr opellant str and and conver ted in to v oltage signal by photocell . T he vo ltag e different iation

w ith respect to t ime is propor tional to the burning rate of the propellant st rand. The experi-

mental results show that the burning r ate at the star t o f depressurizat ion remains unchanged,

and then decreased w ith very low frequency oscillat ion. During the w ho le depressurization

pr ocess the t ransient burning r ate is not higher than the quasi-steady burning rate at the cor-

responding pressure and oscillates around quasi-steady burning rate, except for a short t ime

after the start of the depressurizat ion.

OPTIMIZATION DESIGN OF THE SOLID ROCKET MOTOR
Fang Guoyao and Guo Zhiyong

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)

ABSTRACT　　　　This paper presents the optim ization design of a tw o-stage solid

rocket mo to r for a air-to-air m issile. There are eight variables in the optim ization pr ocess.

The mathemat ical model of the solid r ocket motor is formulated. A variable-simplex method

has been used. F inally , the opt imum results for a r eal sol id ro cket motor are obtained.

LINEAR DYNAMICS OF SUPERSONIC RAMJET
Qian Boshun and Zeng Qingfu (Northwestern Polytechnical University )

ABSTRACT　　　　T his paper presents a mathemat ical model o f a supersonic ram jet .

The basic thermoaerodynamical equat ions of r am jet components ar e linearized in confo rmity

w ith small perturbat ion. T hen the t ransfer funct ions of the components are deduced on the S

domain. With the method of subsy stem in series, the dynamical mathemat ical model of the

ramjet w ith the inlet normal shock posit ion, the parameters along duct and thrust is formulat-

ed under the perturbat ion of upstr eam M ach number , temper ature, pressure and downst ream

fuel f low rate of the ram jet . A numerieal ex ample of digital imitation of a real ramjet is com-

pleted and gives reasonable results.
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