
2022 年 7 月
第 43 卷 第 7 期

推 进 技 术
JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

July 2022

Vol.43 No.7

210355-1

针栓式喷嘴喷雾燃烧特性研究进展 *

谢 远，聂万胜，姜传金，罗修棋，仝毅恒

（航天工程大学 宇航科学与技术系，北京 101416）

摘 要：针栓式喷嘴具有深度节流、结构简单、燃烧稳定等优点，主要用于变推力液体火箭发动

机。本文介绍针栓式喷嘴的工作原理和发展历程，总结针栓式喷嘴的雾化特性和燃烧特性，展望针栓式

喷嘴未来的研究方向。目前针栓式喷嘴的雾化特性研究较多，重点分析的是工况参数和结构尺寸对破碎

形态、喷雾锥角、SMD、液滴速度等的影响，针对针栓式喷嘴液膜破碎机理的研究相对较少；针栓式喷

嘴燃烧特性研究主要集中于燃烧流场结构、燃烧性能和热防护等方面，对针栓式发动机固有燃烧稳定性

机理以及动态燃烧特性的研究还较为欠缺。
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Research Progress on Spray Combustion Characteristics of
Pintle Injector
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Abstract：The pintle injector has the advantages of deep throttling，simple structure and stable combus⁃
tion，etc. It is mainly used in variable thrust liquid rocket engine. In this review，the working principle and devel⁃
opment history of the pintle injector are introduced firstly，then the atomization and combustion characteristics of
the pintle injector are summarized，and finally the future research direction of the pintle injector is prospected. At
present，there are many studies on the atomization characteristics of the pintle injector，focusing on the analysis
of the effects of working conditions and structure size on the crushing morphology，spray cone angle，SMD and
droplet velocity，etc.，but the research on the liquid film breaking mechanism of the pintle injector is relatively
few. The research on the combustion characteristics of the pintle injector mainly focuses on the structure of com⁃
bustion flow field，combustion performance and thermal protection，etc. However，the research on the mecha⁃
nism of the inherent combustion stability and dynamic combustion characteristics of the pintle injector engine is
still relatively lacking.
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1 引 言

液体火箭发动机有高比冲、大推力、能反复启动

和长时间工作等特点，在航天器发射、回收等航天活

动中具有非常重要的作用［1］。近年来，随着载人登

月、火箭回收和可重复使用技术的发展，大范围变推

力液体火箭发动机的研制成为热点。

喷嘴是液体火箭发动机的重要部件，推进剂通

过喷嘴雾化为细小液滴，实现良好的蒸发、混合以及

燃烧［2］。针栓式喷嘴可通过改变喷注面积实现发动

机变推力。针栓式发动机的燃烧稳定性好，在较低

的工况下仍可以保持燃烧稳定［3］。与其他类型的喷

嘴相比，针栓式喷嘴没有厚重的喷注面板、结构简

单、易于制造，可以大幅降低大型运载火箭成本［4］。

目前，针栓式喷嘴的设计很大程度上依靠经验。

本文针对针栓式喷嘴雾化、燃烧研究进展进行系统

综述，找出以往研究中存在的问题以及需要重点突

破的关键技术难题，为该领域的进一步研究提供

借鉴。

2 工作原理及重要参数

2.1 工作原理

图 1［5］为针栓式喷嘴原理图。外圈推进剂通过外

部圆周环状通道形成环形轴向液膜，内圈推进剂通

过中心直通道在出口处转变为均匀的径向流。两种

推进剂撞击形成一定夹角的合成雾扇，在燃烧室内

雾化、混合、蒸发及燃烧。

针栓式喷嘴构型并不固定。外圈流道通常是环

缝，大多是单环缝［5］，也有学者采用双环缝［6］（如图 2
所示），第二道环缝用来增强混合。内圈出口一般有

三种设计方案：（1）针栓头部加工孔［6］（见图 2），孔的

形状有矩形、梯形、T形、圆孔和切向孔［7］等，其中圆孔

因易加工较为常见。推进剂流经孔道容易发生“收

缩效应”，如图 3所示［8］，将孔的长度设计为直径的 2

倍或入口加工为锐角可以消除这种现象；（2）套筒和

针栓头部之间形成连续的间隙［9］（见图 4）。该设计容

易造成推进剂混合不均匀，并且对结构参数和工况

参数比较敏感；（3）组合设计［10］，将内圈出口设计为

图 5类似锯齿形状，其中上部分为槽，下部分为间隙。

针栓头部会产生回流区［11］（见图 6），内圈出口为环缝

的中心回流区，通常富含内圈推进剂；内圈出口是孔

的中心回流区，通常富含外圈推进剂，原因是外圈推

进剂顺着孔间隙流到中间区域。采取组合设计可提

高推进剂的混合程度。美国 TRW公司研制的远地点

针栓式液体火箭发动机，内圈出口为开槽加环缝组

合设计［3］。

针栓式喷嘴按推进剂组合分为液液式［12］、气液

式［13-15］和气气式［16］，也有采用单组元推进剂［17］。按

推进剂位置分布，可分为燃料中心式和氧化剂中心

Fig. 1 Schematic diagram of pintle injector[5]

Fig. 2 Groove or hole type pintle injector[6]

Fig. 3 Shrinkage effect principle of hole[8]

Fig. 4 Slotted type pintle injector[9]
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式，TRW对两种位置分布都已成功试车［3］。燃料中

心式常见于辐射冷却发动机，通过优化喷嘴尺寸实

现径向燃料喷射到壁面上的液膜冷却，因为外圈环

缝公差精度要求高，所以外圈配置流量大的推进剂，

减小制造公差对流量的影响。例如 Austin等［18］的实

验中氧化剂流量是燃料流量 3倍，外圈推进剂为氧化

剂。目前针栓式发动机大多为单针栓，采用多针栓

的发动机相对较少，TRW公司的 TR-108［19］和韩泉

东［20］采用多针栓结构，如图 7所示。

2.2 重要参数

推进剂只有充分的雾化、扩散和混合，发动机才

能获得良好的燃烧性能。针栓喷嘴的结构参数（如

跳过距离、开口距离等）和工况参数（如喷注压降、喷

注速度等）决定了两股推进剂撞击后形成的喷雾锥

角、粒径大小以及混合程度，因此不同的设计参数成

为研究的重点。以下总结国内外学者研究的主要结

构参数，如图 8和图 9所示。

（1） 动量和动量比 TMR［21］为

TMR = ( )mv in cosθ
( )mv in sinθ + ( )mv out

（1）
式中 (mv ) in 为内圈推进剂动量；(mv ) out为外圈推进剂

动量；θ为推进剂撞击前的夹角；动量比主要会影

响喷雾锥角、雾化粒径、中心回流区分布及径向混

合比［10］。

（2） 跳过距离 Ls
跳过距离定义为推进剂撞击点到燃烧室前端面

的距离，主要调节上回流区的大小。跳过距离变大

会增大上回流区并增强混合，有利于充分燃烧；同时

燃烧室的轴向燃烧反应距离会缩短，有可能影响推

进剂的反应程度。目前研究认为跳过距离最佳值约

为针栓直径［22］。

（3） 针栓直径 Dp
针栓直径决定了外圈推进剂撞击前的液膜厚

度。针栓直径越大，外圈推进剂液膜越薄，越容易被

内圈推进剂穿透，破碎后的液滴更易于蒸发；然而加

工精度会提高。一般取燃烧室直径 Dc与针栓直径比

值范围为 3~5。
（4） 打开距离 L open或 δ f

内圈出口为环缝时，打开距离 L open 越小，内圈推

进剂液膜越薄，越容易被外圈推进剂“穿透”。直径

和打开距离影响两种推进剂的“穿透”程度，从而影

响雾化效果。

（5） 径向孔

内圈出口为孔时，孔径、孔数、形状、单排孔还是

双排孔（见图 9）以及双排孔径比都会影响雾化和燃

烧特性，其中 D f 为第一排孔直径，D s 为第二排孔径

直径。

（6） 径向倾斜角

喷雾锥角是内圈推进剂和外圈推进剂共同作用

的结果。内圈推进剂动量可以分解为轴向动量和径

向动量，径向动量对喷雾锥角具有促进作用，因此径

向孔倾斜角［6］影响雾化锥角。

Fig. 8 Structural parameters of pintle injector engine[15]

Fig. 7 TR-108 multi pintle injector[19]

Fig. 5 Combined exit[10]

Fig. 6 Backflow area of pintle injector[11]
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（7） 阻塞率 B

阻塞率是调节外圈推进剂在燃烧室径向分布最

直接、有效的结构参数，影响中心回流区的混合比。

阻塞率［23］是指开孔的宽度占外圈环形液膜周长的百

分比，即

B = n (D f + D s )
πDP

（2）
式中 n为喷孔数目；DP为针栓直径。

3 针栓式发动机国内外发展历程

3.1 针栓式发动机国外发展历程

1957年，针栓起源于美国加州理工学院喷气推

进实验室（JPL），用来表征火箭自燃推进剂的反应速

率［3］，如图 10所示。然后 TRW公司将针栓用于火箭

发动机，图 11为当时正在研制的不同构型的针栓式

喷嘴。接着，TRW开发了针栓的节流、快速脉冲、可

使用凝胶推进剂和面关机等功能。

由于针栓式发动机在多种测试工况下均未出现

不稳定燃烧，很快应用于变推力火箭。最著名的应

用是“阿波罗登月计划”的 10：1节流登月舱下降发

动机 LMDE，推力范围 12%～60%，燃烧效率浮动不

超过 1.6%［24］。

针栓式发动机还可以用于火箭回收。Space X公

司继承了 TRW技术，2015年，商业运载火箭猎鹰 9号

采用可调节针栓式发动机，成功实现一级陆上回收，

次年完成海上回收［25］。

3.2 针栓式发动机国内发展历程

国内的针栓式发动机研制起步较晚，但发展迅

速。1983年，国防科技大学成功试车国内第一台针

栓式发动机 BYF-03，接着研制了杠杆双调式针栓式

变推力发动机 SBF-03，并解决了组元比偏差大和关

机不可靠等问题［26-27］。1992年，国防科技大学和西

安航天动力研究所共同研制了流量定位针栓式发动

机［28］。此后，西安航天动力研究所经过 2个五年计划

的预研，成功研制目前国内唯一应用的针栓式变推

力发动机——嫦娥三号 7500N下降级发动机，并于

2013年完成嫦娥三号探测器地月转移飞行的三次任

务［29］。2018年，北京航空航天大学设计了一款气氧

煤油针栓式变推力模型发动机［13］（如图 12所示），采

用机械定位双调系统，燃烧效率最高可达 97.14%。

近几年民营企业针栓式发动机发展迅速。2020
年 1月，“深蓝航天”公司率先采用 3D打印技术研发

的“雷霆-5”液体火箭发动机，采用针栓和电驱控阀

的组合，实现了国内液氧煤油发动机在推力调节领

域的突破性创新。不久，“星河动力”公司研发“苍

穹”可重复使用液氧煤油发动机，具有 40吨额定海平

面推力，可重复使用次数达到 50次。接着，“蓝箭”公

司进行了燃料路超低喷注压降（0.1MPa）试车，早期

针栓喷嘴前端出现烧蚀现象（见图 13），但未发生燃

烧不稳定现象，是国内第一个通过热试车验证的液

氧甲烷针栓式发动机，同时再次证明了针栓式发动

机良好的燃烧稳定性。最近，“空天引擎”公司的“炎

Fig. 9 Radial hole parameters of pintle injector[15]

Fig. 10 Early structure used to test reaction rate[3]

Fig. 11 Different pintle injector configurations[3]

Fig. 12 Structure diagram of gas-oxygen kerosene pintle

engine[13] (mm)

Fig. 13 Ablation in early test run
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驭一号甲”液氧煤油发动机圆满完成协调性热试车，

在国内率先使用双针栓式（主系统的推力室和副系

统的燃气发生器）喷嘴技术。综上，国内变推力针栓

式发动机已基本实现变推力，但变推力范围还较小。

4 针栓式喷嘴雾化特性研究进展

液体火箭发动机推进剂在一定的喷注压力下流

经喷嘴实现雾化，促进蒸发、混合和燃烧［2］。20世纪

80 年 代 开 始 ，美 国［17，30］、韩 国［9，31-36］、中 国［37］、日

本［38-42］等多个国家的研究人员对液液和气液针栓式

喷嘴雾化特性开展大量的研究，主要集中在破碎过

程、喷雾锥角、雾化粒径、混合特性等方面。

4.1 液液针栓式喷嘴

4.1.1 破碎形态

针栓式喷嘴的雾化研究工作大多关于工程应用

以及缩尺实验，而对液膜撞击液膜或射流的破碎机

理研究相对较少。针栓喷嘴破碎形态研究有两种方

式：三维破碎形态研究和喷注单元破碎形态研究。

（1）三维破碎形态研究

目前学者对针栓式喷嘴液膜的破碎形态研究主

要采用实验和仿真手段，少数学者［43-44］采用理论

分析。

液膜破碎分为初次破碎和二次破碎［45］。初次破

碎是指液膜和射流撞击会产生液丝，并进一步破碎

为液滴。初次破碎过程产生的大液滴，会在二次破

碎过程继续破碎为小液滴。破碎形态取决于破碎机

制和工况参数，并受液体和气体的性质影响。针栓

式喷嘴的喷雾形态一般为空心锥形结构。图 14［46］展
示了锥形液膜破碎分为三种模式；（1）穿孔破碎：液

体速度较小时，液膜会在较远处变薄并出现孔洞进

行破碎；（2）波浪式破碎：随液体速度增加，液膜前端

会出现微波扰动，扰动波以环形波和周向波的形式

出现，由于环形波的作用，液膜会破碎为环形液丝及

小液滴；（3）直接破碎：液体速度较大时，由于气液速

度差很大，周围介质引起的扰动将会导致液膜直接

破碎。

学者通过实验和仿真对针栓式喷嘴液膜破碎形

态进行了大量的工作。Ninish等［44］通过阴影法率先

捕捉到径向射流对环状锥形液膜冲击产生的表面扰

动波，如图 15所示。Boettcher等［47］通过纹影法观测

喷雾场为锥形，并验证仿真计算喷雾破碎形态的可

行性。Cheng等［48］指出破碎形态为拱形斗篷状，如图

16所示，并建立了针栓喷注单元的流动特性理论。

成鹏［5］发现径向孔型针栓喷嘴的雾化破碎形态为镂

空的花瓣锥，将喷雾形态分为封闭弧形喷雾、开式扇

形液膜和充分发展的扇形喷雾三种模式（见图 17），

喷雾破碎分为滴落状破碎、穿孔液膜破碎、冲击破

碎、湍动射流主导破碎以及湍动液膜主导破碎五种

模型。郑刚［49］、刘昌波［50］和刘虎等［51］均采用使用

CLSVOF（Coupled Level Set and Volume of Fluid）方法

对针栓式喷嘴一次雾化过程进行了仿真计算，有效

捕捉了喷嘴初始阶段液膜的形成过程及形态，并很

好地展示了液膜的波动及破碎过程，如图 18所示。

理论分析方面，Ninish等［44］建立了扰动波振幅增

长和韦伯数的关系，指出低于某个韦伯数时，液膜很

难破碎。目前，关于针栓式喷嘴液膜破碎的理论分

析还较少，仍需对此进行深入研究。

现有研究表明，动量比、套筒扩张角、阻塞率、径Fig. 14 Crushing mode of conical liquid film[46]

Fig. 15 Disturbance wave on liquid film surface[44]

Fig. 16 Spray morphology of pintle injection unit[48]
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向孔数目等均会对针栓式喷嘴液膜破碎形态产生影

响。动量比对液膜破碎有直接影响。外圈推进剂被

内圈推进剂撞击后表面会产生扰动波，随着扰动波

的振幅发展，液膜发生破碎［44］。动量比影响扰动波

的频率和振幅，进而改变破碎模式。Ninish等［44］对比

了动量比为 0.7和 1两种工况下的扰动波，结果发现

小动量比的扰动频率更高。刘虎等［51］通过仿真获得

了不同工况下的典型雾化过程，分析了工作压力和

流量等因素对雾化效果的影响规律和机制。改变工

作压力和流量实质也是改变动量比。动量比是影响

雾化性能的重要因素，但对其影响没有定量结果。

阻塞率对液膜破碎形态有重要影响。当阻塞率

较小时，径向射流与液膜作用较小，液膜呈波浪式破

碎。阻塞率稍大时，液膜与射流作用加强，直接撞击

破碎，喷雾场覆盖范围变小，直接影响后续的燃烧区

间。研究发现［52］：随阻塞率增加，中心径向圆周上单

位长度喷注面积减小，推进剂动量减小，撞击程度减

小，破碎位置下移，喷雾形态变小。然而，Santoro
等［53］在实验中得出相反的结论：阻塞率增大，破碎位

置上移。但对于这种现象的具体原因并未给出，仍

需要对此进行深入研究。郑刚［49］认为阻塞率对破碎

形态有着决定性的作用，将破碎过程分为两部分：一

是环形液膜直接与径向射流撞击；另一部分环形液

膜经过径向孔之间的间隙，依靠与喷嘴外壁面的剪

切作用完成破碎。William等［54］也认为动量比和阻塞

率（BF）是影响针栓雾化的两个主要参数。

套筒扩张角和径向喷孔数也会影响液膜破碎形

态。张紫豪［52］认为套筒扩张角对轴向液膜和径向射

流存在导流作用，影响射流和液膜的动量分布及喷

雾形态。宋琦［6］发现当径向喷孔减少时，喷雾形态由

锥形转变为平面扇形分布（见图 19），表明较少的喷

孔会导致雾化形态不均匀，径向喷孔数目本质和阻

塞率一样。

（2）喷注单元破碎形态研究

径向孔结构的针栓式喷嘴的雾化本质是环形液

膜与横向射流之间的撞击。学者将针栓式喷嘴简化

为单个射流孔撞击液膜模型，开展更为详细的破碎

形态过程及机理研究，如图 20所示［55］。目前针对喷

注单元破碎形态的研究主要集中于动量比、局部动

量比、阻塞率及出口形状。

目前动量比对液膜破碎形态影响的研究居多。

文献［38-40］率先获得了喷注单元喷雾场形态和动

量比的关系，发现喷注单元与三维液膜破碎过程基

本趋势一致，验证了喷注单元替代三维针栓式喷嘴

开展深入研究的可行性。张紫豪［52］将喷注单元的喷

雾场大致分为撞击区、非撞击区和小液滴剥离区三

Fig. 20 Structure of liquid-liquid pintle injector unit[55]

Fig. 19 Spray morphology of pintle at different shooting

angles[6]

Fig. 17 Division of spray morphology of pintle injection

unit[5]

Fig. 18 Crushing process[49]
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部分（见图 21），认为动量比对液膜破碎形态有着直

接的影响。王凯等［56］采用 Gerris软件对液膜液束撞

击过程进行仿真研究，发现液束穿透液膜和液束未

穿透液膜两种雾化结构，如图 22所示。

也有学者认为局部动量比对简化喷注单元破碎

有重要影响。Cheng等［48］将环形液膜简化为平面液

膜，发现喷雾形态和局部动量比（LMR）及雷诺数密切

相关：当雷诺数较小时，雾场会形成光滑的扇形片，

扇面变得越来越薄，最终在向下游流动时分裂成水

滴。对于较大的雷诺数，由于较大的惯性力，喷雾更

容易破碎。当雷诺数进一步增加时，喷雾模式变成

完全展开的扇形喷雾。

喷注单元的结构形状对液膜破碎有重要影响。

Marchi等［57］研究了喷嘴流道出口形状对液膜稳定性

的影响，结果表明流道内有台阶结构时液膜更加稳

定。张子豪［52］发现矩形孔宽高比对液膜破碎形态有

重要影响。方昕昕等［58］通过理论分析方法开展了多

种因素对液膜破碎的影响，发现破碎长度随喷注流

道长宽比的增大近似线性增大，如图 23所示。

以上参数对液膜破碎形态的影响没有定量结

论，三维针栓和喷注单元的液膜破裂机理还未进行

深入的研究，大多数针栓的设计知识都是凭经验获

得。因此有必要开展对液膜破碎形态的进一步研

究，明确破碎的机理。

4.1.2 喷雾锥角

喷雾锥角表征喷雾空间分布［45］。喷雾锥角是液

体离开喷嘴后形成锥形喷雾的角度，在整个喷雾场

内基本保持稳定。实验中发现［59］较大的喷雾锥角能

够使燃烧流场较为均匀，其每个波腹都有足够的能

量，可降低发生燃烧不稳定的可能性。但喷雾锥角

过大，会导致中间回流区变大以及上回流区变小，进

而使得燃烧室前端面过热，同时推进剂可能会喷溅

到燃烧室内壁面，造成壁面的烧蚀。小喷雾锥角的

雾化区域较小，液体破碎效果会变差，导致混合、蒸

发和化学反应质量改变，影响发动机性能稳定性。

因此，要选择合适的喷雾锥角。影响喷雾锥角的因

素分为喷嘴几何结构和工况参数。

与喷雾锥角相关的喷嘴几何结构参数主要有：

阻塞率、径向孔数、径向孔形状、径向倾斜角、跳过距

离和壁面边界等。阻塞率对液液针栓式喷嘴喷雾锥

角存在显著影响。一般认为，阻塞率越大，液膜对射

流的阻碍越强，喷雾向外扩张的程度减弱，喷雾锥角

减小。张紫豪［52］和成鹏［5］发现喷雾锥角随阻塞率增

加而减小。然而 Santoro等［53］基于 LOX/RP-1推进剂

组合的研究结果表明喷雾锥角与阻塞率几乎无关，

但并没有解释原因。径向孔数对液液针栓式喷嘴喷

雾锥角也存在影响，原因是当内圈推进剂压降和喷

出面积不变时，液体总动量是不变化的，径向孔数决

定单个孔的液体动量。宋琦［6］发现喷孔数目多，平均

分配给每个孔的动量就会更加均匀，最大喷雾锥角

会减小，喷雾锥角会更加均匀，而喷雾锥角与喷孔的

几何形状基本无关［60］。套筒扩张角对针栓式喷嘴的

喷雾锥角的影响存在转变点，张紫豪［52］发现套筒扩

张角度小于 90°时，会扩大喷雾锥角；当角度大于 90°
时，会减小喷雾锥角。宋琦［6］指出径向喷孔向上倾斜

时，喷雾锥角会随着倾斜角度的增大先增大后减小，

并且跳过距离增大，撞击点会逐渐向喷嘴壁面靠近，

Fig. 22 Two different spray field structures of liquid sheet

impinging on liquid jet[56]

Fig. 21 Division of spray field of pintle injector unit[52]

Fig. 23 Relationship between dimensionless crushing

length and length-width ratio[58]
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从而使喷雾锥角减小。外圈推进剂喷出时有无壁面

也会对喷雾锥角产生影响。王凯等［61］通过实验和仿

真发现相同的工况下有壁面边界的喷雾锥角比无壁

面边界的小，解释为壁面边界影响撞击点高压区的

分布，进而导致垂直壁面方向动量不平衡。通过对

以往研究的归纳，发现阻塞率和径向倾斜角对喷雾

锥角影响较大，而对于阻塞率、径向倾斜角和喷雾锥

角具体的数量关系还未明确，有必要进行深入研究

得出具体公式，对工程研制进行指导，保证发动机稳

定工作。

针栓喷嘴的工况参数也会影响喷雾锥角。现有

研究表明，与喷雾锥角相关的工况参数主要有动量

比（TMR）、局部动量比（LMR）及韦伯数（We）。喷雾

角度直接受动量比的影响。早期研究人员［36，45，53，62-63］

发现喷雾锥角和动量比成正相关，但没有建立相应

的锥角模型。Ashgriz［62］首先基于横向射流喷射锥角

模型提出了针栓式喷嘴的喷雾锥角模型。 Cheng
等［63］在无黏不可压条件下推导出动量比和喷雾锥角

的关系表达式，并通过仿真发现两个液膜碰撞会在

径向槽外形成一个局部高压区，因此喷雾锥角比气

气针栓喷嘴的喷雾锥角偏大，当动量比增大时，高压

区对锥角的影响减弱。Boettcher等［47］对比了三维环

形膜与二维平面膜的理论结果，发现两者的雾化角

接近，二维平面膜的雾化角略高于三维环形膜，证明

了二维平面膜的假设是合理的。王凯等［55］引入变形

因子将三维环形膜简化为二维平面膜，研究了液膜

撞击液束和液膜撞击液膜两种结构的喷雾锥角，并

拟合出喷雾锥角模型。动量比是影响喷雾锥角的重

要因素，可以用来拟合公式预测喷雾锥角。但是，对

于不同构型的液液针栓式喷嘴，公式并不是统一的。

当内圈为孔型时，局部动量比是影响喷雾锥角的重

要因素。Freeberg等［60］建立了喷雾锥角和局部动量

比的关系。Cheng等［48］发现改变局部动量比可以调

节喷雾锥角，喷雾锥角随着局部动量比的增大而增

大，局部动量比较大时趋于稳定。工况参数中动量

比对喷雾锥角影响非常大，因此在工况设计时应优

先考虑动量比。过去研究大多基于常压静止空气环

境 下 雾 化 锥 角 ，发 动 机 实 际 工 作 压 力 可 以 达 到

20MPa，因此有必要开展高压条件下的雾化实验。

4.1.3 雾化粒径

雾场的液滴尺寸分布范围较广，通常采用液滴

的平均直径 SMD评价雾化质量［2］，计算公式为

SMD =∑i = 1
i = n NiD 3

i∑i = 1
i = n NiD 2

i

（3）
SMD受喷嘴几何构型和工况的影响，不同空间

位置的 SMD变化规律也不同。

与雾化粒径相关的喷嘴几何结构参数主要有阻

塞率、径向倾斜角、头部角度、打开距离和液腔结构

等。阻塞率对粒径空间分布存在重要影响。外圈环

形推进剂与径向推进剂作用时，相邻径向孔之间的

区域不会发生撞击破碎，因此撞击破碎的液滴粒径

要明显小于未撞击处的液滴粒径。张紫豪等［64］认为

撞击所产生的波幅不同是影响 SMD的主要原因。径

向倾斜角对雾化粒径有着显著影响。后面继续［52］发

现径向倾斜角对针栓式喷嘴喷雾 SMD并不是简单的

单向作用，而是存在一个角度，使得粒径值有一个分

界点。当内圈出口为缝型，针栓头部角度也会影响

雾化粒径。Rajendran等［59］对比了针栓头部角度为

20°和 33°的雾化粒径，发现小针栓头部角度的雾化粒

径更小。打开距离和液体腔的结构也会影响液滴粒

径，Rajendran等［59］发现大的开口距离有助于获得小

液滴。Bedard等［65］进行了冷试和热试，发现流体的

储存影响流动的均匀性，进而影响后续的液滴破碎

粒径。

不同工况下的雾化粒径规律也不同。目前主要

研究了喷注压降、动量比和局部动量比对雾化粒径

的影响。宋琦［6］对三组元针栓进行雾化特性实验，得

到了各组元喷注压降对 SMD和粒径分布均匀度指数

的影响规律。Ninish等［44］指出动量比越大，锥形液膜

厚度和扰动波长越大，形成的液滴尺寸越大。成鹏［5］

发现局部动量比越大的扇形液膜区的液滴平均粒径

越小，同时射流影响核心区外移，喷雾外围的粒径

增大。

针栓喷雾场不同空间位置的粒径分布规律不

同，实验中通常研究径向和轴向不同位置的 SMD变

化规律。宋琦［6］认为 SMD沿径向有所增加；SMD和

粒径分布均匀度沿轴向逐渐减小，但减小到一定值

时，二者基本保持不变，说明喷雾下游雾化效果要比

喷雾上游雾化效果好。然而成鹏［5］认为喷雾场中不

同轴向位置的平均粒径沿径向分布类似。张紫豪

等［64］采用马尔文粒度仪研究了径向孔位置对 SMD的

影响，指出正对径向孔处喷雾的 SMD要明显小于两

孔之间位置处喷雾的 SMD，分析认为撞击所产生的

波幅不同是影响 SMD的主要原因。

以往雾化粒径的研究将雾化过程的粒径分析和
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燃烧过程隔离开了，只是对雾化粒径进行单纯的分

析，而没有提出良好燃烧条件下的粒径分布规律。

因此下一步需要对不同雾化粒径分布规律下的燃烧

状况进行研究，获得粒径分布的设计原则。

4.2 气液针栓式喷嘴

液 体 火 箭 发 动 机 在 工 作 中 有 时 采 取 再 生 冷

却［66］，推进剂在冷却通道初始段是液态，吸收热量后

变为气态进入燃烧室，有必要对气液针栓式喷嘴进

行研究。

4.2.1 破碎形态

通常气液针栓式喷嘴内圈推进剂为液体，外圈

推进剂为气体。气体对液体的破碎有促进作用。目

前关于气液针栓式喷嘴的破碎形态主要通过实验进

行研究，也有学者进行理论研究。

学者大多通过高速摄影直接捕捉气液针栓式喷

嘴喷雾形态。Zhang等［67］发现动量比对液膜破碎后

的形态有直接影响，保持液体流量改变气体流量，

“羽状”结构转变为“收缩-扩展-收缩”结构，如图 24
所示。Rios等［30］将雾化区域分为初级破碎、射流破碎

和二次破碎三个过程，并研究了动量比对三个不同

区域范围影响，如图 25所示。方昕昕等［68］发现气液

流量比较大时，雾化边界会分为两段，上段由于气体

速度较大边界快速收缩，下段是等直径。同时，气体

腔的结构也会对喷雾特性有影响，Erkal等［69］设计了

三款不同内部结构的喷嘴，发现气体通道长的针栓

雾化比较均匀。

采用针栓喷注单元便于观察破碎过程，对液液

针栓式喷注单元研究较多，而对气液针栓式喷注单

元研究较少。Mercieca［70］通过实验研究了动量比、撞

击角和开口距离对雾化的影响。

气液针栓式喷嘴液膜破碎过程的基础是无辅助

气体的锥形液膜破碎，因此有必要对锥形液膜破碎

过程进行理论分析。方昕昕等［58］对锥形液膜进行线

性不稳定分析，认为正弦模式扰动波比曲张模式扰

动波更不稳定（见图 26），其在液膜破碎过程中占主

导地位。随后文献［43，71］研究了喷注压降、径向缝

宽和喷注通道长宽比对液膜破碎长度和破碎时间的

影响，发现理论模型只能定性分析，不能准确预测破

碎长度和时间，实际的破碎是几种不同波长的表面

波共同作用的结果，而理论只考虑了主导表面波。

4.2.2 喷雾锥角

影响喷雾锥角的喷嘴几何结构参数主要有打开

距离、外圈缝宽、径向倾斜角、撞击角、头部角度和跳

过距离等。Son等［33］发现喷雾锥角随针栓打开距离

的增加而增加。Fang等［72］发现保持气液流量比，喷

雾锥角随外圈喷注缝宽增加而减小，指出喷雾锥角

和径向倾斜角成正相关，原因是随着径向倾斜角的

增加，径向动量会增加。Mercieca［70］采用喷注单元发

现喷雾锥角和撞击角成正相关。Lee等［36］指出动量

比 一 定 时 ，头 部 角 度 增 大 ，喷 雾 锥 角 减 小 。Mer⁃
cieca［70］在实验中发现当气体速度较大时，改变气体

速度对喷雾锥角影响很小，主要原因是跳过距离过

大会明显地降低气体速度，并且在低动量气体的情

况，大的跳过距离会加剧气体动能损失。Fang等［72］

认为跳跃距离增大，会导致喷雾锥角增大，原因是针

栓头部外壁粘性力会导致气体速度下降，气液作用

减弱。

与喷雾锥角相关的工况参数主要有：动量比

Fig. 26 Disturbance wave form of non-rotating conical

liquid film[58]

Fig. 25 Atomization and crushing process of pintle

injector[30]

Fig. 24 "Plume" and "contraction-expansion-contraction"

structure[67]
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（TMR）、局部动量比（LMR）、韦伯数（We）和 N k等。动

量比是影响气液针栓式喷嘴喷雾锥角的主要因素。

Rios等［30］采用氮气和水煤浆为介质研究了动量比对

雾化锥角的影响，发现动量比减小，喷雾锥角减小，

并且小动量比条件下雾化效果好。Zhang等［67］使用

主成分分析和区域生长算法处理图像，获得喷雾锥

角，发现雾化锥角随着气液动量比的增加而减小。

Radhakrishnan 等［34］为了研究方便 ，定义参数见式

（4），发现喷雾锥角随着 N k增加而减小，且当 N k>0.83
后，变化趋于稳定，参数 N k本质还是动量比，符合以

往研究规律。

N k = 1/ ( )1 + TMR （4）
韦伯数也会影响喷雾锥角，于是将动量比和韦

伯数无量纲化来描述喷雾锥角。Son等［21］指出喷雾

半角随着 TMR/We的指数增加递减。Yu等［73］进行

了与 Son等相同的实验，并建立喷雾锥角模型，然

而不同于文献［21，33］中的公式。通过对比以上的

锥角公式，发现所建立的模型有很大的差别，原因

在于假设的理论条件不同。也有学者研究气液流

量比对喷雾锥角的影响，方昕昕等［68］发现保持液体

流量，气液流量比增加，喷雾锥角会减小，并且会出

现负角。在后续的实验［72］液体流量减小并保持气

体流量，喷雾锥角随气液流量比增加而减小。气液

流量比本质是动量比，在以后的研究中可以用动量

比来描述喷雾锥角。同时，局部动量比也会影响喷

雾锥角。 Cheng等［48］从理论和实验两方面研究了

针栓喷注单元的流动特性，发现喷雾锥角随着局部

动量比的增大而增大，在局部动量比较大时趋于

稳定。

气液针栓式喷嘴不同于液液针栓式喷嘴，大流

量工况可能会因为气体速度超过声速而出现节流现

象，因此下一步可对气液针栓式喷嘴开展仿真方面

的研究，对节流时的流场特性进行深入分析。

4.2.3 雾化粒径

与雾化粒径相关的喷嘴几何结构参数主要有打

开距离、外圈缝宽、撞击角及头部角度等。打开距离

决定了液膜初始厚度，对粒径大小有重要影响。Son
等［33］和方昕昕等［68］均发现 SMD随针栓打开距离增加

而增加。Mercieca［70］在气液针栓式喷注单元研究中

发现打开距离较大时，液滴尺寸的分布范围变大。

外圈缝宽、撞击角和头部角度也会对雾化粒径产生

影响。Erkal等［69］保持空气速度不变，改变外圈缝宽，

在涡流的末端粒径会急剧变化。Mercieca［70］改变气

液推进剂的撞击角度，发现雾化粒径随撞击角增大

而减小。Erkal等［69］实验发现粒径随头部角度增大而

增大。然而方昕昕等［68］发现头部角度增加，粒径迅

速减小，原因是气液碰撞角度越大，相互作用越强。

与雾化粒径相关的喷嘴工况参数主要有动量

比、流量比和韦伯数。Erkal等［69］发现动量比减小，雾

化粒径变大，并且此处涡流强度较弱。方昕昕等［68］

指出 SMD随气液流量比的增大而减小。Son等［33］发

现 SMD随韦伯数的增加而减小。参数敏感性分析表

明，SMD对外圈缝宽的变化最敏感，并利用无量纲数

给出了该喷嘴的 SMD的估算公式。Zhang等［67］认为

韦伯数和动量比共同决定雾化粒径，增加韦伯数有

助于降低 SMD，使其分布更加均匀，但是在动量比大

的情况下，轴线附近的 SMD相对较大。

目前关于不同空间位置的气液针栓式喷嘴雾化

粒径变化规律研究还较少。方昕昕等［68］认为 SMD沿

喷嘴轴向变化不明显，沿径向有所增加。解释为在

气动力的作用下，粒径较小的液滴向测量平面的中

心位置聚集。

以上研究主要是关于双组元及三组元针栓式喷

注雾化特性，另外 Petrescu等［74］采用单组元针栓式喷

嘴，发现喷雾锥角和液滴平均直径随环境压力的增

加而减小（如图 27所示），并建立了喷雾锥角和液滴

尺寸的模型。

5 针栓式喷嘴燃烧特性研究进展

针栓式发动机燃烧室的流场明显与直流式喷嘴

或离心式喷嘴火箭发动机内流场［3］不同，如图 28所
示，同时具有较高的燃烧稳定性［3］。目前关于针栓式

发动机工作特性的研究资料还比较少，除了公开发

表的少部分工程类文献［3］，主要集中在小推力缩尺发

动机实验［13，38-39］和仿真研究［16，20，75］。

5.1 燃烧流场结构

针栓式发动机内部的流场具有明显的回流区，

Fig. 27 Influence of back pressure on spray cone angle of

single component pintle injector[74]
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增强推进剂的掺混、蒸发。俞南嘉等［12］指出在燃烧

室和针栓头部附近存在两个回流区，即外侧回流区

和中心回流区。Kazuki等［40］在矩形燃烧室使用平面

针栓进行热实验，观测到前端中心回流区，指出其有

助燃烧稳定；并未观测到中心回流区，原因是燃烧室

下壁的存在。成鹏等［5］利用非接触光学测量技术观

测针栓燃烧室内喷雾和火焰分布情况，发现燃烧主

要发生在三个区域：燃烧室中部针栓头下方的中心

燃烧区、燃烧室头部针栓两侧的头部燃烧区以及分

布在喷雾外缘的带状燃烧区，如图 29所示。Son等［32］

发现没有回流区的针栓式发动机性能较差。综上，

回流区的存在对针栓式发动机燃烧稳定有重要的

意义。

影响回流区的参数主要有推进剂动量比、喷注

压降、跳过距离、打开距离、套筒外径、径向倾斜角和

径向孔直径等。张连博等［76］通过对 MMH/NTO针栓

式发动机燃烧及传热数值仿真发现：保持流量不变，

针栓式喷嘴的压降对燃烧室流场特性的影响要比动

量比的影响更显著。咸裕丰等［77］对液氧甲烷针栓式

发动机进行跨临界燃烧仿真，发现跳过距离变大，外

侧回流区不断增加，而中心回流区基本保持不变；套

筒外径减小，在“凹区域”会出现一个逐渐变大的回

流区，有助于推进剂的混合，上回流区向燃烧室头部

方向减小，中心回流区几乎不变，如图 30所示。Fang
等［72］和咸裕丰等［77］仿真发现打开距离增加，中心回

流区减小，对上回流区影响不大。Son等［32］研究工况

和结构参数对燃烧特性的影响，发现低工况火焰角

较小，燃烧性能较差，减小打开距离可以恢复火焰角

并提高燃烧性能。此外针栓附近出现特定的回流

区，这表明良好的针栓结构设计可以提高燃烧性能。

Rajendran等［59］指出大径向倾斜角条件下的回流区距

离喷嘴更远，阻碍了未燃烧液滴与新液滴的相互作

用，导致液滴未充分燃烧排出，燃烧效率下降，但此

时更不容易发生燃烧不稳定。方昕昕［15］通过气液针

栓式发动机燃烧仿真研究了径向孔尺寸、径向孔倾

角等结构参数对回流区的影响。回流区对针栓式发

动机燃烧性能具有重要的意义，但参数对回流区的

影响规律还不明确，有必要开展重要参数对回流区

的影响规律的研究，优化发动机工作特性。

在液体发动机实际工作中，通常会采取液膜冷

却等措施，但目前的针栓式发动机研究中还未考虑

液膜冷却对发动机流场的影响。

5.2 燃烧性能

液体火箭一般采用燃烧效率 η来表征燃烧性

能，即

η = p c
p cth

（5）
式中 p c为燃烧室室压，p cth为燃烧室理论压强。

Fig. 29 Flame distribution in combustion chamber[5]

Fig. 28 Internal flow field of conventional engine and pintle

injector engine[3]
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良好结构设计的针栓式发动机可以达到较高的

燃烧效率。大型运载火箭适当降低燃烧效率可以大

幅降低发动机的研发成本，LCPE超低成本发动机［3］

采取这种设计理念，通过降低燃烧室压力来减少对

热防护的需求，简化了推进剂供应系统。

现有研究表明，工况参数、喷嘴结构参数、燃烧

室结构参数及火焰锥角等均会对针栓式发动机燃烧

效率产生影响。

影响燃烧性能的工况参数主要有动量比、压降、

粒径大小、蒸发速率和工况大小。现有研究表明，工

况参数中动量比对针栓式发动机燃烧效率影响较

大，动量比存在一个最佳的范围，此时燃烧效率最

高。孔维鹏［75］对气氢液氧针栓式发动机仿真发现动

量比是影响燃烧效率的主要因素。俞南嘉等［12］认为

动量比接近 1时，雾化混合效果最好，燃烧效率最高。

而 Kazuki等［40］结合实验指出动量比在 1.25~1.8，燃烧

效率随动量比增加而增加，并且发现氧燃比对实验

的影响比动量比更大。然而 Sakaki等［41］在平面矩形

燃烧室和轴对称燃烧室（图 31~图 32）的热试验中均

发现燃烧效率随着动量比增加而降低。张连博等［76］

认为提高喷注压降可以提高燃烧效率。成鹏［5］指出

在富燃条件下燃烧效率主要受混合比的影响，燃烧

效率随混合比增加而增大，混合比本质上也是动量

比。雾化粒径对燃烧效率也会产生影响，张连博

等［76］和孔维鹏［75］均发现燃料路的雾化粒径变大会导

致燃烧性能降低，主要原因是大液滴的蒸发距离大，

导致燃烧距离变短，燃烧效率降低。张连博等［76］还

对氧化剂粒径进行研究，发现氧化剂粒径变化对燃

烧效率影响不大。Sakaki等［41］发现提高喷射速度可

以改善雾化，提高燃烧效率。雾化粒径直接影响蒸

发速率，进而影响燃烧性能。李进贤等［78］指出燃料

的蒸发速率小于燃烧速率，燃烧过程主要受蒸发速

率的控制。变推力液体火箭在深度节流状态流量比

较小，很难保持燃烧稳定性。李进贤等［78］发现高工

况燃烧性能优于低工况，因此在变推力针栓式发动

机低工况时可能会出现燃烧效率下降的情况。总结

可知，动量比是影响燃烧性能的重要参数，同时相比

于其余参数，动量比也是在设计中容易控制的参数，

因此在考虑影响燃烧性能的工况参数时，需优先考

虑动量比。

喷嘴结构参数也会影响针栓式发动机燃烧效

率。结构参数主要包括打开距离、针栓直径、套筒外

径、跳过距离、越程比、阻塞率和径向孔形状。咸裕

丰等［77］研究了打开距离、针栓直径、套筒外径、越程

比对燃烧效率的影响。发现打开距离增大，燃烧室

压力减小，燃烧效率减小，方昕昕等［72］也发现了这个

规律，因此中心推进剂的速度不能设计的太小；在一

定范围内，减小针栓直径，可以提高燃烧室压力和燃

气温度，从而提高燃烧室的燃烧性能；套筒外径减

小，会形成促进推进剂混合燃烧的“凹区域”，从而提

高燃烧室压力和燃烧效率；越程比在 1附近燃烧效率

最高，越程比<1时，燃烧室压力变化不明显，当>1时，

燃烧室压力变化大，并且随越程比变大，压力和燃烧

Fig. 30 Change of backflow zone in "concave region"[77]

Fig. 32 Axisymmetric pintle combustor[41]

Fig. 31 Plane pintle rectangular combustion chamber[41]
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效率会减小。原因是当>1时，燃烧室的有效燃烧距

离会变短，混合燃烧不充分，所以燃烧性能降低。跳

过距离对燃烧性能有重要影响，李进贤等［78］发现燃

烧室温度分布不均匀，表明推进剂混合不充分，增大

跳过距离可以增强混合，提高燃烧效率，但会降低蒸

发效率。方昕昕等［72］认为跳过距离较小时，气体对

液氧具有加速功能，会导致停留时间过短，同时又会

促进液体的破碎，因此要权衡破碎和加速；跳过距离

过长导致燃烧室有效长度较小，降低燃烧效率。耶

鲁大学［24］发现较小的跳过距离可以提高发动机性

能。TRW［3］通过改变针栓头部结构和外圈环缝间隙

来优化燃烧性能，发现动量比和阻塞率对燃烧效率

影响较大。径向出口形状也会影响混合性能，方昕

昕等［72］指出径向孔要比径向缝型的混合性能要好，

主要原因是甲烷可以穿过相邻的缝隙，提高混合性

能，利于充分燃烧。综上，结构参数对燃烧性能的影

响尚未充分阐述，结论还未达成一致，因此，有必要

开展深入研究以优化喷嘴结构设计。

燃烧室特征长度对针栓式发动机燃烧效率也会

产生影响。Humble［79］对自燃推进剂针栓发动机进行

实验，燃烧效率为 89%，可能是特征长度较小。并且

在后续的实验中［18］增大特征长度，燃烧效率提高。

方昕昕等［72］仿真发现随着燃烧室特征长度增加，燃

烧会更加充分，但增加到一个范围后，燃烧效率增加

会很小，并建议燃烧室特征长度选在 1附近。增加长

度也会使得燃烧室的重量增加，因此要综合考虑重

量和燃烧效率。

火焰锥角也可以用来表征针栓式发动机燃烧效

率。周康等［16］指出减小火焰锥角可以提高燃烧效

率，但火焰锥角存在一个“理想混合区”。Son等［32］使

用甲烷和氧气进行燃料中心式燃烧仿真，发现随着

火焰角的减小，燃烧性能变差。减小打开距离可以

改善燃烧，并恢复火焰角。张连博等［76］发现增大喷

注压降，火焰区更靠近燃烧室中心，火焰宽度沿径向

距离更大，燃烧效率也会提高。孔维鹏［75］指出燃烧

核心区域位于氢氧交界处，随着粒径和动量比增大，

火焰前峰面与轴线夹角会变大。成鹏［5］观测燃烧室

内火焰分布情况，并通过 POD进行火焰锥角分析。

因此，在以后的试车实验中，可以通过用火焰锥角描

述燃烧性能。

推进剂位置分布也会对燃烧性能产生影响。

Sakaki等［41］研究燃料中心式和氧化剂中心式两种针

栓发动机，发现燃料中心式的燃烧效率随氧燃比增

加而变大，氧化剂中心式的趋势则相反。

5.3 燃烧稳定性

液体火箭发动机燃烧室内不规则变化的压强会

导致燃烧性能发生改变。极端情况下，压强的突升

可能导致发动机爆炸［80］。发动机的巨大振动也会破

坏火箭的结构，因此有必要保持火箭发动机燃烧的

稳定性。针栓式发动机在压力瞬变的过程中，燃烧

仍能够保持稳定，并很快恢复到正常水平［3］。目前针

栓式发动机固有燃烧稳定性理论主要涉及回流区理

论、气液相对运动、能量立体化释放特性、熵波及针

栓喷嘴安装位置、火焰稳定等。

（1）回流区理论：大多研究者［12，16，76］认为，回流区

是保证高效燃烧和稳定的基础。中心回流区起到挡

板和混合器的作用，加剧推进剂液滴的破碎、掺混、

蒸发。Rajendran等［59］指出高头部倾角的回流区远离

喷嘴，此时燃烧更加稳定。成鹏［5］认为头部燃烧区为

燃料蒸发提供热源，对火焰稳定有重要作用。

（2）气液相对运动：TRW公司的 Dreless［3］从气液

相对运动解释了回流区的作用。回流区中气液相对

运动速度较大，可以促进液滴的破碎，并对燃烧室内

扰动的敏感程度大大降低。

（3）能量立体化释放特性：也有学者［9］认为是针

栓发动机燃烧室中能量立体化释放特性使得其具有

燃烧稳定性。推进剂的燃烧集中在一个较大锥形区

域，使得燃烧室轴向和径向上的推进剂物性（如密

度、分子量、绝热指数及温度等）变化很大，使得声波

在形成之前就被耗散或抑制，有利于改善燃烧稳

定性。

（4）熵波理论：日本学者 Sakaki等［38］对比平面针

栓和轴对称针栓的燃烧，发现二者趋势相同，认为可

以用平面针栓代替轴对称针栓研究燃烧。但在轴对

称式发动机中发现了纵向不稳定燃烧，压力波动的

的幅度随液氧注入压力的降低而增加，振荡可能是

熵波引起的。这与多年来针栓测试结果相悖，因此

这种研究方法还需要进一步的验证。随后 Sakaki
等［42］对针栓的纵向不稳定燃烧进行了更深入的研

究，发现压力振荡的振幅随着温度梯度的减小而增

大；温度系数<1.14时，会出现热声振荡，系数>2.0时，

会出现低频振荡；DMD分析表明，由于振荡模式的频

率对应燃烧室的第一纵向模式，放热振荡与燃烧室

的第一固有频率会耦合。在低频模式下，熵对流过

程在振荡燃烧行为中起重要作用。

（5）中心安装位置：部分学者认为针栓稳定性主

要是因为针栓在发动机中的位置决定的［18］，即中心

安装的针栓释放的能量的位置最小化来自切向和第
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一径向声学模式的耦合。切向声学模式有一条穿过

燃烧室中心的压力节点线［1］。针栓所在位置最小化

与燃烧室的切向声学模式的耦合。然而，由于在燃

烧室中心存在波腹，它容易受到径向声学模式的影

响。尽管如此，还没有任何关于激发径向模式不稳

定性的报道。

针栓式发动机在各种飞行实验中未出现过燃烧

不稳定［4］，但启动过程中推进剂中的气泡可能会造成

燃烧室压力不稳定。美国航天局约翰逊航天中心进

行航天飞机轨道机动系统（OMS）发动机［81］燃烧实验

发现：启动过程中会出现进料的“突突声”不稳定，可

能是由于低压条件下液氧流中存在气泡，随着压力

增长到稳定的操作条件，不稳定性会消失。Kazuki
等［40］将轴对称燃烧室简化为平面针栓式喷嘴，在启

动阶段也出现燃烧压力的强峰值。

综上，学者对针栓发动机固有燃烧稳定性机理

还未达成一致。因此，需要进一步研究针栓式发动

机保持自身燃烧稳定的机理，并在燃烧稳定的前提

下探究如何提高燃烧效率、增大火箭有效载荷。

5.4 热防护

针栓式发动机的热防护主要分为喷嘴的热防

护［82］和燃烧室内壁面的热防护［12］。针栓式发动机热

环境分析及热防护的文献比较匮乏，工程研制公开

发表的以 TR-202针栓式发动机［83］和“梅林”发动机

针栓式喷嘴［25，84］为典型。少数研究学者［12，82，85］通过

实验和仿真也取得了进展。

针栓式发动机热试车中的燃烧过程：燃烧开始

的两三秒内，燃烧室内的温度瞬间达到 3200℃高温，

而壁面流过的甲烷是-161℃，因为高热量会导致夹套

内的甲烷气化，这两三秒内甲烷的相态非常复杂。

甲烷工作在超临界状态，类似于“液-汽”喷注。在工

作过程中甲烷温度的升高，喷注雾化状态会发生急

剧改变，因此参数选择稍不合理会导致燃烧效率较

低，甚至发生烧蚀。因此，研究针栓式发动机的热防

护具有重要的工程意义。

针栓式喷嘴的热防护可以通过优化结构参数和

设计热防护结构实现。目前研究的重要结构参数有

跳过距离、套筒外径、外圈缝宽、矩形喷孔长宽比、喷

孔间距等。咸裕丰等［77］指出增大跳过距离，头部附

近的低温区会增大，有助于燃烧室头部区域的冷却；

减小套筒外径，出现的“凹区域”有助于套筒的热防

护。Vasques等［86］也研究了跳过距离对热防护的影

响，得到的结论相似。TR-202［83］研究了外圈缝宽和

矩形喷孔的长宽比对喷嘴头部的热影响，发现大的

外圈缝宽可以允许更多氢气流到燃烧室中心，改变

针栓头部的热分布，有助于缓解针栓头部过热；喷孔

间距增大，外圈推进剂更容易流到中间回流区，使得

针栓头部处于一个较低温度。也有学者在针栓式喷

嘴上设计新结构，改变燃烧室热量分布，实现热防

护。TRW认为针栓底端设计为薄壁半圆形对气流具

有导流作用，减弱针栓底端的热传递。Vasques等［86］

在燃料通道设置斜坡（见图 33）来偏转燃料环形流，

改变撞击点的位置。经过测试，设置斜坡的方式效

果最好。孔维鹏［75］发现各种工况下针栓头部均受到

内圈推进剂的保护，对热防护起到良好的作用，并不

需要额外的热防护。王凯等［87］认为深度推力调节不

适合使用主动冷却，研究了不同径向孔形状的下漏

流量特性，发现矩形孔下漏率随推力调节而自主调

节，采取矩形喷孔有利于针栓头部冷区。

喷嘴的热防护还可以通过涂抹烧蚀表面材料、

采用耐高温材料途径来实现。杨振宁等［85］研究了头

部集液腔推进剂温升。发现工作中头部集液腔的推

进剂温升很小；面关机后，推进剂温升不到 200℃。

因此，选择比热容较小的材料或者增加喷嘴头部的

质量都可以降低集液腔内的推进剂最高温度。

针栓头部的冷却除了改变针栓的几何尺寸和覆

盖热防护层，还可以进行主动冷却［88］。“梅林”火箭设

计师 Mueller在针栓头部开孔［89］，内圈推进剂一部分

充当径向推进剂，一部分从小孔中流出，充当冷却

剂。虽然可以保护针栓头部，但加工小孔增加了加

工难度。Bedard等［65］采用这种设计进行热试验，但

仍出现烧蚀现象，如图 34所示。因此，针栓发动机喷

嘴的热防护仍未得到彻底的解决，还需要进一步的

研究。

针栓式发动机燃烧室壁面的热防护可以通过喷

嘴喷溅到壁面进行液膜冷却。俞南嘉等［12］发现燃烧

室壁面出现液膜，随着动量比增加，高温区向燃烧室

壁面靠近，容易烧蚀内壁面。刘昌波等［90］对针栓式

Fig. 33 Slope structure for deflection of outer ring

propellant[86]
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燃烧室冷却特性实验发现：针栓式燃烧室前段的温

度较低，不需进行热防护措施；末端内侧的温度较

高，局部会出现明显的烧蚀，需要采取有效的热防护

措施；在推进剂总流量不变，调整冷却液膜对燃烧室

圆柱圆柱段的冷却特性影响较小。LCPE发动机［3］测

试结果也表明头部温度不会太高，通过调节针栓可

以降低头部的温度，然而喉部烧蚀严重。张连博

等［76］研究雾化细度对流场的影响，发现雾化粒径越

小，燃料和氧化剂充分混合立即会发生自燃，导致温

度急剧升高，发动机可能热防护失效；当雾化效果不

佳时，推进剂会撞击到壁面形成液膜起到壁面冷却

的作用；燃料的雾化细度比氧化剂的雾化细度对燃

烧室流场和性能的影响更敏锐，因此要优先考虑燃

料路的雾化效果。综上，针栓式发动机变推力过程

中雾化粒径和动量比都会发生变化，影响推力室高

温分布，因此要保证整个节流过程中壁面不被烧蚀，

并且喉部和燃烧室后端要重点进行热防护。

在针栓式发动机中，燃烧室内壁面除了液膜冷

却还存在气膜冷却，燃料喷溅到内壁后会蒸发为气

体，形成一层紧贴内壁的气膜（见图 35）起到冷却的

作用。咸裕丰等［77］研究打开距离和套筒外径对气膜

的影响，发现气膜随打开距离增加而变长，从而降低

燃烧室头部和壁面温度；套筒外径减小，气膜会变

短，燃烧室头部和壁面温度会增加，然而套筒外部

“凹区域”会聚集大量的燃料，降低套筒温度，有利于

喷嘴套筒的热防护。针栓式发动机气膜冷却研究还

较少，有必要开展喷嘴结构参数及工况参数对气膜

冷却影响的研究，优化发动机热防护。

关于热防护材料的文献较少，TR-106低成本品

字形发动机 LCPE［91］采用镍铍铜合金等。西安航天

动力研究所［90］的针栓式发动机燃烧室前段采用常用

的不锈钢或钛合金材料可以耐受高温。 Vasques
等［86］对液氧中心的液氧甲烷针栓式发动机热试，发

现针栓底端采用不锈钢或铜合金材料，均出现烧蚀

现象；TR-202［83］研究表明：针栓头部安装铜质头部导

热层，可以减轻高温热环境的侵蚀。

6 研究现状分析及展望

综上，针栓喷嘴雾化特性现状分析可得出以下

结论：

（1）由于液体破裂方式受环境介质的密度影响

很大，在冷流条件下进行的实验是喷雾在环境压力

为 0.1MPa的静止空气中形成的，并不能模拟真实发

动机中的流动状态。因此，要开展高背压环境下的

雾化实验；（2）针栓雾化的混合分布特性目前研究的

还比较少，直接影响对后面燃烧特性的认识，有研

究［90］表明针栓燃烧室的温度沿周向不均匀分布，可

能是不均匀雾化导致，因此需要对雾化的均匀性进

行更深入的研究，例如在水里添加碘化钾配成溶

液［92］，用 CT进行拍照研究喷雾质量分布；（3）目前都

是稳定工况下的雾化实验，对于供应系统压力振荡

和背压振荡下的喷注雾化特性还未进行研究。同

时，其他类型喷嘴会出现自激振荡现象［93-95］，目前仅

Sakaki等［39］在针栓发动机的热试中出现周期现象，因

此特殊工况下针栓是否会出现自激振荡还需要深入

研究；（4）针栓喷嘴相关的多相流模型［31，38，96］发展迅

速，但实际的雾化环境中，喷雾统计的预测和控制仍

很困难。因此，迫切需要加强对液体雾化过程和后

续喷雾行为的基本理解，建立有效的预测模型。

工作特性现状分析：

（1）目前针栓燃烧流场的温度分布、火焰分布及

火焰结构等已经进行了不少的研究，但对于针栓固

有燃烧稳定性的机理研究还没有一个深入、统一的

认识。同时，有学者［38-42］实验研究发现在针栓式发动

机启动过程会出现压力峰，需要进一步开展连续变

工况条件下燃烧特性实验；（2）目前大多是改变单个

Fig. 34 Pintle injector designed by Bedard[65]

Fig. 35 Variation of air film length with opening distance[77]
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参数研究燃烧效率，而燃烧室内的燃烧是多个参数

影响耦合，并不是简单叠加，因此需要开展多参数改

变的燃烧特性变化规律研究；（3）对于平面针栓式发

动机替代轴对称式发动机，虽然在某些参数上具有

相同的趋势，但能否用平面针栓替代轴对称针栓发

动机还需要进一步的验证；（4）针栓燃烧虽然稳定性

很好，但针栓底端的热防护是一个重要的问题，很多

的热试验出现针栓底端烧蚀现象［86，90］。后续可以从

改变结构参数，从而改变撞击点的位置开展深入研

究；（5）对于高室压的液体火箭发动机，燃料经过再

生冷却后，会以超临界［97］状态进入燃烧室。亚临界

的氧化剂进入高温高压的燃烧室后也会变为超临

界。超临界下的推进剂并没有雾化过程，而是出现

“拟沸腾”现象的湍流扩散过程。目前研究的针栓式

发动机大多是小推力的低室压工况，仅有咸裕丰

等［77］对超临界状态下的针栓式发动机进行燃烧仿真

研究。因此，要对高室压的针栓火箭开展实验。

致 谢：感谢国家自然科学基金的资助，感谢史强、王家

森和晏成龙在格式和语言上的帮助。
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