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针栓喷注器液氧/甲烷推力室设计及试验研究 *
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摘 要：为了验证针栓喷注器应用于变推力液氧/甲烷推力室的可行性，探索气/液针栓喷注器的燃

烧性能，设计了针栓喷注器液氧/甲烷推力室地面试验件并进行了点火试验。推力室通过两轮试验共计7
次点火，单次最长点火时间 200s，累计 515s。结果表明，推力室可以实现液氧/甲烷的可靠点火及稳定

燃烧，燃烧效率为 0.959~0.979，推力室工作过程平稳，喷注器壳体及针栓的热防护措施可靠，未见

烧蚀。
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Design and Experimental Study of Liquid Oxygen/Methane
Thrust Chamber for Pintle Injector
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（1. Shaanxi Landspace Aerospace Technology Co.，Ltd.，Xi’an 710065，China；

2. Land Space Technology Co.，Ltd.，Beijing 100176，China）

Abstract：In order to verify the feasibility of the pintle injector applied to the variable thrust liquid oxygen/
methane thrust chamber and explore the combustion performance of the gas/liquid pintle injector，the ground test
device of the pintle injector liquid oxygen/methane thrust chamber was designed and the ignition test was carried
out. The thrust chamber passed two rounds of tests for a total of 7 times，with a maximum ignition time of 200s for
a single time and a total of 515s. The results show that the thrust chamber can realize reliable ignition and stable
combustion of liquid oxygen/methane，and the combustion efficiency is between 0.959~0.979. The working pro⁃
cess of thrust chamber is stable. The thermal protection measures of injector shell and pintle are reliable and no
ablation is found.
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1 引 言

针栓喷注器起源于 20世纪 50年代，近年来被用

来降低火箭发动机的成本，具有结构简单、燃烧性能

高、固有燃烧稳定以及大范围推力调节等特点。

张小平等［1］通过比较密度比冲、成本、冷却性能、

使用维护性及对火箭的影响，认为液氧/甲烷是目前

重复使用火箭的发展方向和最佳选择。通常采用液

甲烷作为再生冷却燃烧室的冷却剂，气态甲烷进入燃

烧室和液氧掺混燃烧。为满足上述动力循环构型及
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变推力的要求，采用针栓式喷注器是一种较好选择。

针栓式喷注器的结构原理如图 1所示。通过伸

入燃烧室内部的针栓结构，使一种推进剂流经针栓

中心流道，并由针栓头端附近的一系列槽（或缝隙）

呈放射性径向喷注，另一种推进剂通过针栓外侧的

环形缝隙轴向喷注。径向放射性射流与轴向环形液

膜撞击，使推进剂雾化混合后燃烧［2］。

由于针栓喷注器能够在很宽的工作条件下保持

燃烧性能和稳定性，在变推力和固定推力的发动机

上都曾经得到应用。最著名的有 20世纪 60年代发

展的变推力的登月舱下降发动机（LMDE）［3］和近些年

发展的固定推力的Merlin-1发动机［4］，如图 2所示。

在 NASA-GRC SSRT（Space storable rocket tech⁃
nology）计划中，TRW公司设计、制造和试验了 3.9kN
推力的气氧/酒精试验发动机［5］（如图 3所示），采用

“燃中心”结构布局的针栓喷注器，用于飞行器反作

用系统、位置保持任务（In-situ resource missions）、上

面级及着陆系统因为液态供应系统比气体供应系统

具有显著的优势，后续验证计划集中在采用换热器

方案的液氧/酒精发动机设计上（如图 4所示）。纯镍

的热交换（HEX）燃烧室有 16个均匀分布的圆柱形冷

却通道，液氧从头部的 8个孔引入，汽化后的气氧从其

余 8个孔流回喷注器。试验结果表明，HEX发动机能

够适应很宽的液氧入口条件，从饱和到深度过冷，工

作时喉部温度最大不超过 340℃，燃烧效率为 95%。

美国的诺·格公司于 2010年前后启动了 TR202
发动机项目［6］，这是一款采用针栓喷注器的可以深度

变推力的膨胀循环氢氧发动机，要求能实现 18.8%~
100%的推力调节。其采用气氢/液氧的缩尺试验件

（如图 5所示）完成了挤压试车，试验件身部采用烧蚀

和热沉冷却。试验结果表明，缩尺件具有 10：1的推

力室调节能力，在 75%工况时燃烧效率达到 98.6%。

国内研究机构较少采用气/液针栓喷注器方案，

原因在于国内现有采用针栓喷注器的发动机均为采

用常温可贮存自燃推进剂的空间发动机［7-9］。

Fig. 1 Schematic diagram of pintle injector[2]

Fig. 2 Typical engine with pintle injector[3-4]

Fig. 3 Gas oxygen/alcohol pintle engine[5]

Fig. 4 Heat exchange (HEX) engine[5]

Fig. 5 TR202 engine and its gas/liquid pintle injector[6]
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2018年，北京航空航天大学设计了一款基于机

械定位双调系统的气氧/煤油针栓式变推力发动机［10］，

如图 6。采用“燃中心”的结构布局，推力变比达 15：1，
最高燃烧效率 97.14%，但还没有进行实际应用。

为了验证针栓喷注器应用于变推力液氧/甲烷的

可行性，本文设计了针栓喷注器液氧/甲烷推力室的

地面试验件并进行了点火试验。

2 针栓喷注器液氧/甲烷推力室方案

地面试验件的推力室外形结构如图 7所示，主要

由 再 生 冷 却 身 部 、壳 体 组 件 、入 口 组 件 、中 心 筒

（Sleeve）和针栓（Pintle）（中心筒和针栓未示出）组成。

身部、针栓和壳体均采用 3D打印后精加工，身部和壳

体通过激光焊接连接。为方便考核喷注器流动和结

构参数对燃烧性能的影响，中心筒和针栓通过机械

连接组成中心元件，推力室装配时放入中心元件扣

上入口组件拧紧螺栓即可，甲烷路喷注面的流通面

积通过调整垫片保证，液氧腔和甲烷腔通过非金属

密封隔开。推力室通过了 3.0MPa气压和 10.0MPa的
液压检查。

试车前将点火器通过螺栓连接到推力室安装法

兰，二者通过柔性石墨密封。点火器工作介质为气

氧/气甲烷，点火装置为车用火花塞，采用 8kV霓虹灯

高压包激发，输入端为 220V两相交流电。发动机主

要设计参数见表 1。

气/液针栓喷注器设计的难点主要为液氧和气甲

烷的高效稳定燃烧以及喷注器壳体和针栓的热防

护［11-12］。为实现液氧/气甲烷的高效稳定燃烧，本文

的针栓喷注器采用了主辅槽型、低阻塞率、高动量比

的设计原则。在保证动量比与发动机工作时一致的

前提下，用压缩空气和纯净水模拟气甲烷和液氧进行

气液流试验［13］，如图 8所示。定性研究不同槽型的气

液混合状态以及中心射流穿透外圈气膜的程度，筛选

出合适的中心筒喷注槽型。同时通过气液流试验确

定燃料路的喷注面积（依靠不同厚度的调整垫片调

整），保证工作时甲烷路喷注压降满足设计要求。

本文设计的推力室工作时采用气/液燃烧模式，

工作时液态甲烷经过再生冷却身部换热后变成低密

度气态甲烷进入喷注器，与从中心筒径向喷出的液

氧撞击雾化后燃烧。结构设计方面，为保证气甲烷

喷注的周向均匀，在喷注器壳体内部设置了整流装

置，在实现均衡总压的同时加强了薄壁壳体的结构

强度和刚度。

对于针栓的热防护［14-16］，其手段主要有三种：（1）
“抗”，针栓采用难熔合金材料如铌合金、陶瓷基复合

材料等，靠材料自身的耐热特性抵御针栓附近的高

热流。（2）“疏”，采用高导热率的材料如铜合金或钛

锆钼合金，将燃气热流传导给中心路推进剂带走。

（3）“冷”，针栓一般采用高温合金材料，端面加工有Fig. 7 Liquid oxygen/liquid methane pintle engine

Fig. 6 Two-dimensional diagram of combustion chamber

（mm）[10]

Fig. 8 Gas liquid flow test of pintle injector

Table 1 Main design parameters of liquid oxygen / liquid

methane pin engine

Parameter
Combustion chamber pressure/MPa

Mixing ratio
Total flow/（kg/s）
Methane flow/（kg/s）

Liquid oxygen flow/（kg/s）
Igniter gas methane flow/（g/s）
Igniter gas oxygen flow/（g/s）

Value
4.5
3.2
5.9
1.4
4.5
17.3
11.1
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直流自击喷孔，靠自击射流的雾化给针栓附近创造

一个相对低温的环境。

蓝箭航天设计的室压 6.0MPa采用常温可贮存自

燃推进剂的推力室，其针栓采用“疏”和“冷”相结合

的方式，实现了发动机的长程试车考核，针栓及燃烧

室壁面完好无烧蚀。借鉴已有成功经验，本文的液

氧/甲烷针栓喷注器的针栓冷却方式为再生+自击冷

却，材料为高温合金，工艺为 3D打印后精加工，通过

和中心筒机械连接形成液氧的喷注流道。工作时小

部分液氧经过针栓再生冷却通道换热后从自击孔喷

出进入燃烧室，达到了冷却针栓及优化燃烧室混合

比分布的目的。

累计试车超过 500s后的针栓喷注器外观如图 9
所示，壳体及针栓外观完好，未见烧蚀，积碳主要存

在合成射流击壁点上游的穹顶附近。壳体和针栓试

后液流数据与试前相当，表明壳体和针栓的冷却方

案可靠。

3 试验结果及分析

推力室在位于湖州的蓝箭热试中心进行了两轮

挤压试验，两轮试验共进行 7次点火，单次最长工作

时 间 200s，累 计 试 车 515s，工 况 覆 盖 范 围 为 80%~
120%。试车工况见表 2。

3.1 起动过程

试车采用的点火策略为：点火器产生高温富燃

燃气进入燃烧室形成初始点火环境，随后液氧进入

燃烧室，间隔一定时间后甲烷进入燃烧室［17］。点火

前发动机完成了液氧路、甲烷路和点火器的冷调试

验，以及液氧路和点火器的联调试验，获得液、甲烷

及点火器的充填时间，确定了最终的起动时序。

起动阶段发动机的建压过程如图 10所示。从图

10可以看出，甲烷进入时刻即被点燃，基本不存在点

火延迟。

推力室 7次点火过程平稳可靠，验证了点火策略

的可行性。

3.2 燃烧效率

推力室的燃烧效率（特征速度效率）表示为

η c = C *

C *th
= p*c A t
qmC *th

（1）
式中 η c，C *，C *th，p*c，A t，qm分别为燃烧效率（即特征

速度效率）、燃烧室实际特征速度、理论特征速度、室

压、喉部面积和推进剂流量。

就针栓喷注器而言，影响其燃烧效率的强相关

因素为动量比 RTMR和阻塞率 rBF。动量比是径向推进

剂动量与轴向推进剂动量之比［18］，表达式为

RTMR = ṁ r v̇ r
ṁ a v̇a

（2）
式中 ṁ r 和 ṁ a 分别为径向和轴向推进剂质量流

量，v̇ r和 v̇a分别为径向和轴向推进剂喷注速度。

阻塞率是所有径向喷注孔展开长度与中心筒周

长之比［18］，表达式为

rBF = nW p + nW s
πD p

（3）
式中 n为槽数，W p 和 W s分别为主、辅槽宽度，D p

为中心筒直径。

动量比 RTMR反映了喷注器雾化混合的状态，动量

比大则撞击点处的扰动频率高，雾化角就大。为保

Table 2 Experimental cases of the liquid oxygen/liquid

methane pintle engine

Case
1
2
3
4
5
6
7

Test time/s
5
200
20
20
200
50
20

Operating conditions
Normal condition，mixing ratio 2.9
Normal condition，mixing ratio 2.9
Normal condition，mixing ratio 3.2

80% normal condition，mixing ratio 3.2
Normal condition，mixing ratio 3.2

110% normal condition，mixing ratio 3.2
120% normal condition，mixing ratio 3.2

Fig. 9 Pintle engine after ignition experiment

Fig. 10 Pintle engine starting process
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证良好的雾化，针栓喷注器倾向于选择较大的动量

比。现有采用液/液燃烧模式的针栓喷注器其动量比

一般在 2.0～3.0。
阻塞率 rBF值反映了两种推进剂的接触掺混比例

或程度，提高阻塞率有助于增强推进剂掺混效果，提

高混合燃烧性能。但偏高的阻塞率会阻碍外圈燃料

的下漏容易造成针栓的烧蚀。根据 TRW公司研制经

验［19］，对于采用液/液燃烧模式的针栓喷注器，减小阻

塞率，减小燃料喷注压降及边区冷却流量有利于提

高燃烧效率，而增加辅槽比例不利于提高燃烧效率，

其试验结果见表 3。

本文的针栓喷注器仅选择了一种阻塞率参数的

中心筒，通过调整试验工况，探索不同动量比条件下

气/液针栓喷注器的燃烧及热防护性能。发动机点火

照片及额定工况的试车曲线如图 11，12所示。

额定工况下，实测室压为 4.39MPa，混合比 3.22，

燃烧效率为 0.966。不同工况下的试车结果表明，燃

烧效率与动量比为正相关关系，如图 13所示。增加

动量比有助于提高燃烧效率，该趋势与液/液燃烧模

式的针栓喷注器类似。

分析认为，动量比增加中心回流区变大，中心回

流区起了挡板和混合器的作用，加剧推进剂液滴的

二次破碎和掺混燃烧效果。

3.3 温度特性

热试车过程中推力室的温度测点分布如图 14所
示，均为在产品外表面点焊温度测点。

200s长程试车身部出口壁温 T6，甲烷路喷前温度

T4，T5如图 15所示。

长程试车身部出口壁温在 225.4～243.7K，温度

不均匀为 17.3K。提高混合比，身部出口壁温略有提

高，幅度不大，仅为 9.4K。甲烷温升约 103.8K，进入

Table 3 Pintle tip configuration tested

Pintle tip
configuration
25K-1
25K-2
25K-3
25K-4
40K-1
40K-2
40K-3

Number of
primary slots

36
36
36
48
36
36
48

Combustion
efficiency/%

95.7
98.4
95.1
94.9
93.8
93.7
85.7

Fig. 12 Pressure curve during engine operation

Fig. 11 Hot fire test on the ground

Fig. 15 Outlet wall temperature of thrust chamber body in

long-range test run

Fig. 13 Effect of RTMR on η c

Fig. 14 Distribution of temperature measuring points
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燃烧室前甲烷温度超过其 190K的临界温度。

另外，推力室甲烷路喷前温度 T4，T5和身部出口

壁温 T6差别较小，仅比身部出口壁温高约 10K，说明

喷注器壳体附近的热负荷不大。

3.4 燃烧稳定性

选取稳定段 5s的推力室轴、径、切向三个振动测

点的数据进行 FFT频谱分析，数据采样率为 25kHz。
典型的频谱分析结果如图 16所示。

通过对该时间段推力室轴向、径向和切向振动

测点的频谱分析，凸频能量分散在 2～12kHz频段内，

没有能量较为集中的频段，且幅值峰值<20m/s2，说明

未设置任何声学稳定装置的采用针栓喷注器的液氧/
甲烷推力室工作过程稳定。

4 结 论

本文设计的针栓喷注器液氧/液甲烷推力室通过

两轮试验，得到如下结论：

（1）本文设计的针栓喷注器实现了液氧/甲烷的

可靠点火及高效稳定燃烧。

（2）推力室工作过程平稳，凸频能量分散在 2～
12kHz频段内，没有能量集中的频段，且幅值峰值小

于 20m/s2。
（3）推力室燃烧效率在 0.959～0.979，且与动量

比为正相关关系，增加动量比有助于提高燃烧效率，

该趋势与液/液燃烧模式的针栓喷注器类似。
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