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　　摘　要：针栓喷注器具有结构简单、可靠性高、燃烧稳定，可实现深度节流、面关机、机构可按
比例缩放、成本低等显著优点，以其为基础的推力调节技术是一种实现液体火箭发动机变推力方

案的有效途径，得到了广泛的应用。基于国内外针栓喷注器及针栓式发动机技术的发展现状和应

用实例，着重从喷注器雾化性能和发动机燃烧流动问题２个方面进行了分析，在此基础上提出了对
喷注器及发动机技术研究方向和研究重点的建议。
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０　引言

变推力液体火箭发动机具有广阔的应用范围

和良好的应用前景，目前主要应用于卫星入轨与降

落、空间交会、轨道机动、空间定位和稳定、运载火

箭回收与重复利用等方面［１２］。此外，在发动机推
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力控制、弹道防御导弹轨道控制和组合发动机转级

等方面也有一定的需求［３］。目前实现发动机推力

调节的技术途径主要包括［４］：调节固定喷注器压降

（如控制阀门等）；在喷注器上游管路注入惰性气体

调节推进剂流量；通过多路歧管的开闭调节有效喷

注面积；通过可移动部件调节喷注面积；调节喷管

喉部面积；采用多个独立的燃烧室；调节脉冲参数

（脉宽、重复频率等）。针栓喷注器是一种通过可移

动部件调节喷注面积的推力调节装置，具有结构简

单、可靠性高、操作安全［５］、燃烧稳定［６］、可实现深

度节流和面关机、可扩展性好［７］等优良特性，可实

现发动机大范围（４∶１以上）推力调节。美国 ＴＲＷ
（ＴｈｏｍｐｓｏｎＲａｍｏＷｏｏｌｄｒｉｄｇｅＩｎｃ）的ＭＩＲＡ５０００发动
机，在保证稳定工作的前提下最大可实现３５∶１的推
力变比。采用针栓喷注器的发动机飞行成功率较

高。针栓式发动机的推力适用范围非常宽（达

１３００００∶１），最大推力的针栓式发动机为 ＴＲＷ的
ＴＲ１０６发动机，采用 ＬＨ２／ＬＯＸ推进剂，推力为
２９００ｋＮ；最小推力的针栓式发动机为 ＴＲＷ用于
“光亮鹅卵石计划”的一款发动机，采用 Ｎ２Ｏ４／肼推
进剂，推力为 ２２Ｎ。该喷注器的推进剂适用性较
好，迄今为止已成功试验过２０余种不同的推进剂组
合，其中包括煤粉和空气组合。此外，该喷注器还

有燃烧稳定的先天优势，在迄今所有的针栓式发动

机地面试验及飞行试验中，很少发生实质性的燃烧

不稳定［８］。由此可见，针栓喷注器及以其为基础的

推力调节技术具有极大的应用潜力。本文在总结

回顾针栓推力调节技术发展历程和应用实例的基

础上，重点从针喷注器雾化特性及针栓式发动机燃

烧流动问题两个方面进行了总结分析，提出了针栓

喷注器及相应的发动机技术研究中需要重点关注

的问题。

１　针栓喷注器技术的发展

１１　针栓喷注器的起源与典型结构
针栓喷注器起源于 １９世纪 ５０年代美国 ＪＰＬ

（ＪｅｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＬａｂｏｒａｔｏｒｙ）用于研究推进剂反应特
性的装置，此装置就是针栓喷注器的雏形，如图１所
示。１９６０年ＪＰＬ相关人员转至 ＴＲＷ继续进行针栓
喷注器研制工作，随着研究的不断深入，针栓喷注

器的构型不断改进，实现了推力可调，可快速脉冲

工作及可实现面关机等功能［８］。针栓喷注器的典

型结构［９］如图２所示，其中心径向流道（绿色部分）
是一个带针栓帽的管道或顶端开孔的中空针栓，环

缝型轴向流道（紫色部分）由调节套筒与底座形成，

燃料和氧化剂分别从两个流道流出并发生碰撞雾

化，通过改变调节套筒的位置可以在保证所需混合

比的情况下实现推进剂流量的大范围同步调节，进

而调节发动机推力。针栓喷注器的工作状态如图３
所示［７］，图３（ａ）为推进剂仅从轴向流道流出的情
形，图３（ｂ）为推进剂仅从径向流道流出的情形，
图３（ｃ）为径向流与轴向流的合成流。

图１　ＪＰＬ用于研究推进剂反应特性的装置

Ｆｉｇ１　ＤｅｖｉｃｅｏｆＪＰＬｆｏｒｓｔｕｄｙｉｎｇｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

ｒｅａｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图２　针栓喷注器典型结构

Ｆｉｇ２　Ｔｙｐｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ
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图３　针栓喷注器工作状态

Ｆｉｇ３　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｓｏｆｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ

１２　针栓式发动机的发展与应用
美国在针栓式发动机研究领域处于领先地位，

有很多典型的应用。国内在该领域的研究起步较

晚，目前唯一的实际应用是嫦娥三号的７５００Ｎ下
降级发动机。此外，开展相关研究的国家还包括日

本、韩国、印度、德国等。

１２１　国外的发展与应用
美国在针栓式发动机研究领域起步较早。１９６１年

ＴＲＷ首次将针栓喷注器应用于ＭＩＲＡ５００发动机，该发
动机的推力可在 １１１２～２２２４Ｎ范围内调节［１０］。

１９６３年ＴＲＷ开始为ＪＰＬ研制作为“勘探者发动机”备
份方案的 ＭＩＲＡ１５０Ａ发动机，推力为１３３～６６７Ｎ［１］。
１９６３到 １９７２年间 ＴＲＷ负责研制了 ＬＭＤＥ（Ｌｕｎａｒ
ＥｘｃｕｒｓｉｏｎＭｏｄｕｌｅＤｅｓｃｅｎｔＥｎｇｉｎｅ）［６，１１］，该发动机也
使用了针栓喷注器，最大推力为 ４４５２ｋＮ，具有
１０∶１的推力调节能力［４］。ＬＭＤＥ在１０次任务中表
现出了优异的性能，由其衍生而来的固定推力发动

机ＴＲ２０１应用于德尔塔运载火箭的二级发动机，飞
行成功率为１００％［８］。从１９６２年开始，ＴＲＷ还进行
了大量研究，试图将针栓喷注器应用于大型助推发

动机［１２］，１９９５年美国测试了迄今为止世界上最大
的针栓式发动机ＴＲ１０６，该发动机推力达到了２９０ｔ
级［３，１３］，此项研究工作直到现在还在继续。

在执行ＬＭＤＥ计划的同时，ＴＲＷ还在研制小推力
针栓式发动机。１９６５年开始研制推力为５３～８００Ｎ的
“月球跳跃者发动机”。同年开始研制 Ｃ１发动机，
推力为４４０Ｎ，该发动机可进行脉冲工作。１９６６年
开发的ＵＲＳＡ系列发动机，具有１４０、４４０、８９０Ｎ３种
不同的固定推力，脉冲宽度小到００２ｓ。２０世纪８０

到９０年代初生产了迄今为止最小的针栓喷注器，推
力为２２Ｎ，仅重１３５ｇ［８］。

根据“碰撞杀伤”型导弹拦截器的需求，ＴＲＷ
利用面关机特性研制了３６５ｋＮ的“哨兵”导弹俯
仰偏航发动机，该发动机可在线性度为±８％条件下
实现１９∶１的推力变比，并可在任一推力水平产生小
到８ｍｓ的脉冲［１４］。ＴＲＷ还设计了一种具有面关机
能力的针栓式发动机，该发动机用于空军最早的

“战略防御主动动能武器”计划之一，推进剂采用

Ｎ２Ｏ４／ＭＭＨ，脉冲响应为１２ｍｓ
［１５］。

为了满足约翰逊航天中心进行月球着陆器原

型机的大气飞行测试需求，普渡大学２０１２年设计测
试了一个推力可调的液氧／液甲烷推力室，该推力室
采用固定结构的针栓喷注器，推力在５８５～１８９ｋＮ
范围内可调［１６］。２０１７年以来，普渡大学的学生在
该推力室的基础上设计制造了一枚探空火箭，并基

本完成发射前的准备工作［１７］。美国 ＳｐａｃｅＸ公司猎
鹰９号火箭的梅林１Ｄ发动机也采用了针栓式喷注
器，推力可在 ５０％ ～１００％范围内调节，２０１５年
１２月该火箭一级部分首次实现了陆上垂直降落
回收［１８］。

从国外发展与应用的情况来看，美国在针栓式

发动机研究方面起步较早，目前处于领先地位，早

期ＴＲＷ公司在针栓喷注器和针栓式发动机方面处
于主导地位，研制出了具备深度节流能力、推力涵

盖范围大、具有面关机能力等特点的针栓式发动

机，型号应用很多且比较成熟。目前ＳｐａｃｅＸ公司的
多款发动机也采用了针栓喷注器，其发动机性能处

于领先地位。
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１２２　国内的发展与应用
国内在变推力火箭发动机领域的研究起步较

晚。２０世纪７０年代国防科技大学率先开展针栓式
发动机研究工作，并于１９８３年完成第一台双组元单
调针栓式变推力发动机试车，推力调节范围为

２４５～１２２１Ｎ［１９］。随后研制了杠杆双调针栓式变
推力发动机ＳＢＦ０３，推力为２５０～１２５０Ｎ［２０２１］。上
世纪９０年代初，西安航天动力研究所成功研制了流
量定位双调针栓式变推力发动机，真空推力为

２５０～１２５０Ｎ［２２］；本世纪初，西安航天动力研究所
与西北工业大学等单位合作，成功研制了推力变比

为１０∶１的双调变推力发动机［２３］，并在此基础上发

展了国内目前唯一实际应用的针栓式变推力发动

机，即嫦娥三号下降级７５００Ｎ发动机，推力调节比
为５∶１［２４］。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，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［１０］。

我国在针栓式发动机研究领域起步较晚，研制

出的针栓式发动机推力较小，调节范围有限，且大

多还未进行实际的型号应用，目前我国唯一实际应

用的针栓式变推力发动机为嫦娥三号下降级７５００Ｎ
发动机，其推力调节范围为５∶１，与国外比还有较大
差距。

２　针栓喷注器雾化性能

在液体火箭发动机工作过程中，推进剂经过喷

射、雾化、蒸发、混合反应、膨胀加速产生反推力来

提供发动机的动力。喷注器的雾化性能对推进剂

的蒸发、混合和燃烧有至关重要的影响，并直接影

响发动机的性能。如图４和图５所示，针栓喷注器
推力室流场结构与平面喷注器推力室流场结构有

明显的不同，平面喷注器推力室中推进剂沿推力室

截面均匀分布，液滴轨迹近似沿轴线方向；而针栓

式推力室中液滴初始轨迹与燃烧室轴线有很大的

角度，推力室中存在两个较大的回流区，即头部回

流区和中心回流区。回流区的大小和位置受到喷

射锥角等参数的影响，并影响推进剂的蒸发、混合

及燃烧过程。平面喷注器推力室中液滴沿轴线运

动且分布较均匀，液滴间发生相互碰撞的概率低，

二次破碎的程度相对较低；而在针栓喷注器推力室

中，由于液滴与室壁的撞击作用及回流区的存在，

液滴间发生相互碰撞的概率高，二次破碎程度相对

较高。因此针栓喷注器和平面喷注器液流破碎雾

化的动力学过程有所不同，需要进行深入研究。目

前研究人员主要采用试验、理论和数值仿真等方法

开展相关的研究工作。

图４　平面喷注器发动机流场结构示意图

Ｆｉｇ４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ｐｌａｎｅｉｎｊｅｃｔｏｒｅｎｇｉｎｅ

图５　针栓喷注器发动机流场结构示意图

Ｆｉｇ５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ｐｉｎｔｌｅｅｎｇｉｎｅ

目前针栓喷注器按推进剂相态进行分类可分

为两类，即液／液和气／液针栓喷注器，其中气／液针
栓喷注器为了实现较好的雾化效果，气态推进剂一

般都从外部的轴向通道喷出。下面从雾化过程、喷

射锥角和雾化粒径３个方面来讨论这两类喷注器的
研究进展。

２１　雾化过程
２１１　液／液喷注器

实验研究方面，Ｃｈｅｎｇ等［２５］对简化喷注单元

进行雾化实验，结果表明液流雾化破碎模式与

ＬＭＲ（ＬｏｃａｌＭｏｍｅｎｔｕｍＲａｔｉｏ）及雷诺数密切相关，
雾化场呈斗篷状，如图６所示。Ｍａｒｃｈｉ等［２６］利用

实验研究了喷注器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。
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图６　简化喷注单元形成的斗篷状喷雾

Ｆｉｇ６　Ｔｈｅａｒｃｈｅｄｃｌｏａｋｌｉｋｅｓｐｒａｙｆｏｒｍｅｄｂｙｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｉｎｊｅｃｔｉｏｎｕｎｉｔ

　　理论分析方面，Ｎｉｎｉｓｈ等［２７］对喷注器液膜进行

理论分析，结果表明径向射流的冲击使得锥形液膜

失稳，液膜表面形成扰动波（见图７），扰动波增长导
致液膜发生波动破碎。方昕昕等［２８］基于小扰动假

设，利用离心式喷注器锥形液膜破碎模型对针栓喷

注器液膜破碎过程进行了线性不稳定分析，结果表

明正弦模式扰动波比曲张模式扰动波更不稳定，在

液膜破碎过程中占优；无量纲破碎时间和破碎长度

随压降的增大均减小，随喷注流道长宽比的增大近

似线性增大，随液膜半锥角的增大均减小，随正弦

模式加权因子的增大均减小。

图７　针栓喷注器液膜表面观测到的扰动波

Ｆｉｇ７　Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｗａｖｅｏｂｓｅｒｖｅｄｏｎｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ

２１２　气／液喷注器

Ｓｏｎ等［２９］开发了二维轴对称针栓喷注器尖端

旋流场仿真方法，并通过径向气流速度分布作为标

准与试验结果进行对比验证了该数值仿真方法的

正确性，如图８所示。

图８　径向气流速度分布的计算值与实验值对比

Ｆｉｇ８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｖａｌｕｅｓｏｆｒａｄｉａｌａｉｒｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２２　喷射锥角
喷射锥角是针栓喷注器的关键性能参数之一，

直接影响喷注器头部和燃烧室壁面的热环境，并且

决定了回流区结构，影响推力室效率。

２２１　液／液喷注器

早期Ｓａｎｔｏｒｏ等［３０］通过试验研究了 ＬＯＸ／ＲＰ１

推进剂体系下喷射锥角的影响因素，发现其与 ＴＭＲ
（ＴｏｔａｌＭｏｍｅｎｔｕｍＲａｔｉｏ）直接相关，而与阻塞因数几
乎无关。

Ｆｒｅｅｂｅｒｇ等［３１］以水为模拟介质进行了液／液针

栓喷注器冷流试验，分析了喷射锥角、ＴＭＲ（公式中

简记为ＴＴＭＲ）、ＬＭＲ及针栓尖端喷孔几何形状之间
的关系。结果表明，当建立喷射锥角和ＬＭＲ之间的
关系时，喷射锥角与喷孔的几何形状基本无关，这

提供了一种预测喷射锥角的简单方法。喷射锥角

的理论研究开始的相对较晚，Ａｓｈｇｒｉｚ等［３２］首先基

于横向射流喷射锥角模型提出了针栓喷注器的喷

射锥角模型
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θ＝１８０／π·Ｔ０５ＴＭＲ （１）

Ｃｈｅｎｇ等［３３］在无黏不可压条件下导出了液／液
针栓喷注器的喷射锥角表达式

θ＝ａｒｃｃｏｓ［１／（１＋ＴＴＭＲ）］ （２）
通过与数值仿真及试验研究结果的对比验证

了式（２）的有效性，如图９所示。

图９　喷射锥角随总动量比的变化关系

Ｆｉｇ９　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｅｊｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅａｎｄ

ｔｏｔａｌｍｏｍｅｎｔｕｍｒａｔｉｏ

王凯等［３４］基于三相 ＣＬＳＶＯＦ方法（Ｃｏｕｐｌｅｄ
ＬｅｖｅｌＳｅｔａｎｄＶＯＦＭｅｔｈｏｄ）对贴壁液膜／自由液膜撞
击的喷射锥角进行了数值模拟，并与自由液膜／自
由液膜撞击的喷射锥角进行了对比，揭示了入口

ＴＭＲ预测理论不适用于贴壁液膜／自由液膜撞击的
根源在于两者撞击形成的高压区分布显著不同导

致垂直于壁面方向的动量不守恒。

２２２　气／液喷注器

Ｓｏｎ等［３５］对气／液针栓喷注器进行雾化试验，
喷注器结构如图１０所示。试验结果表明喷射锥角
随针栓开度的增加而增加，随气液速度比的增加而

减小；在小流量工况下，可通过改变针栓锥度（θｐｔ）
而不能通过改变液体路针栓开度（Ｌｏｐｅｎ）来改变喷射
锥角，并利用无量纲数给出了该喷注器喷射锥角 α
的估算公式

α＝９０（ξ）ｅｘｐ （ｓ－０２）
１＋（Ｋ／９０）ｐ[ ]－ｓ （３）

其中

ξ＝
９０－θｐｔ
９０

ｓ＝１１５＋１３５ξ
ｐ＝１３０＋０９０ξ

Ｋ＝
Ｖｇａｓ·ｔａｎｎ
Ｖｌｉｑ·Ｌｏｐｅｎ

图１０　喷注器结构示意

Ｆｉｇ１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｊｅｃｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

Ｓｏｎ等［３６］研究了ＴＭＲ和韦伯数 Ｗｅ对气／液针

栓喷注器喷射锥角的影响，结果表明喷射半角随着

ＴＭＲ／Ｗｅ的增加指数递减，如图 １１所示。Ｆａｎｇ
等［３７］对针栓喷注器进行雾化试验，针栓式发动机结

构如图１２所示。试验结果表明：喷射锥角随气液流

量比、氧化剂喷注缝宽度 ｈ０、液氧喷注半角 α０的增

加而减小，如图１３和图１４所示。Ｌｅｅ等［３８］用液氮

和氮气模拟液氧和甲烷，对气／液针栓喷注器进行
低温喷雾试验，用阴影成像技术测量喷射锥角，结

果表明喷射锥角随 ＴＭＲ的增大而增大，当 ＴＭＲ一

定时，针栓锥度（图 １０中的 θｐｔ）增大，喷射锥角
减小。

图１１　喷射半角与ＴＭＲ／Ｗｅ的关系

Ｆｉｇ１１　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｅｊｅｃｔｉｏｎｈａｌｆ

ａｎｇｌｅａｎｄＴＭＲ／Ｗｅ
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图１２　针栓式发动机结构示意图

Ｆｉｇ１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｆｏｒｐｉｎｔｌｅｅｎｇｉｎｅｓ

图１３　气液流量比与针栓锥度对喷射锥角的影响

Ｆｉｇ１３　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｇａｓｌｉｑｕｉｄｆｌｏｗｒａｔｉｏａｎｄｐｉｎｔｌｅｔｉｐ

ａｎｇｌｅｏｎｅｊｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

图１４　气液流量比与喷注环缝宽度对喷射锥角的影响

Ｆｉｇ１４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｇａｓｌｉｑｕｉｄｆｌｏｗｒａｔｉｏａｎｄｗｉｄｔｈｏｆ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓｌｏｔｏｎｅｊｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

Ｒａｄｈａｋｒｉｓｈｎａｎ等［３９］开展了喷注器二维数值仿

真研究，湍流模型采用ｋε模型，一次和二次破碎分
别使用单喷射模型和波动破碎模型，分析了喷射锥

角及混合质量随参数 ＮＫ＝１／（１＋ＴＭＲ）的变化关
系，发现随着ＮＫ的增加，喷射锥角减小，混合质量增
加，且当 ＮＫ大于 ０８３后，变化趋于稳定，如图 １５
所示。

图１５　喷射锥角和混合质量随ＮＫ的变化规律

Ｆｉｇ１５　Ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｅｊｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅａｎｄ

ｍｉｘｔｕｒｅｑｕａｌｉｔｙｗｉｔｈＮＫ

２３　雾化粒径
喷雾场的液滴尺寸分布范围较广，常用分布

函数来描述液滴尺寸。为方便起见，许多关于喷

雾场的研究都采用液滴的平均直径。喷雾场中液

滴平均直径的表示方法有很多，其中索泰尔直径

ＳＭＤ（ＳａｕｔｅｒＭｅａｎＤｉａｍｅｔｅｒ）可以用来反映液雾燃
烧性能的好坏，是燃烧流场中常用的雾化性能评

价指标。

２３１　液／液喷注器

张紫豪等［９］采用马尔文粒度仪对液／液针栓
喷注器进行冷态喷雾粒径测量，不同孔型测点分

布如图１６所示。结果表明，径向孔射流直接与轴
向液膜作用时（２＃孔型）喷雾的 ＳＭＤ要明显小于
两孔射流交汇后再与液膜作用（１＃孔型）的 ＳＭＤ，
如图１７所示，分析认为撞击所产生的波幅不同是
影响 ＳＭＤ的主要原因。Ｎｉｎｉｓｈ［２７］等对液／液针栓
喷注器的雾化试验研究表明：轴向与径向 ＴＭＲ越
大，锥形液膜厚度和扰动波长越大，形成的液滴尺

寸越大。
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图１６　不同孔型的测点分布图

Ｆｉｇ１６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

图１７　不同孔型的ＳＭＤ随测点位置ｈ的变化规律

Ｆｉｇ１７　ＴｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆＳＭＤｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ

ｗｉｔｈｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

２３２　气／液喷注器

Ｓｏｎ等［３５］对气／液针栓喷注器进行雾化试验
（喷注器结构见图１０），试验结果表明：ＳＭＤ随液体
路针栓开度的增加而增加，随对数韦伯数的增加而

减小。参数敏感性分析表明，ＳＭＤ对轴向流道间隙
的变化最敏感，并利用无量纲数给出了该喷注器的

ＳＭＤ的估算公式
ＳＳＭＤ ＝１０３（Ｌｏｐｅｎ）（ξ

－１）ｅｘｐ［４０－ｑ（Ｗｅ０１）］

（４）

式中：Ｌｏｐｅｎ为针栓开度；ξ＝
９０－θｐｔ
９０ ；ｑ＝３４５５－

０２２５ξ；Ｗｅ为韦伯数。
方昕昕等［４０］研究了部分喷注器结构参数对

ＳＭＤ和粒径分布均匀度指数的影响，结果表明：
ＳＭＤ沿喷注器轴向变化不明显，沿径向有所增加；
随气液流量比的增大，ＳＭＤ减小，粒径分布均匀度
指数先减小而后增大；随狭缝宽度的增大，ＳＭＤ增
大，粒径分布均匀度指数减小；随液膜半锥角的增

大，ＳＭＤ减小，粒径分布均匀度指数增大。

３　针栓式发动机的燃烧流动问题

在液体火箭发动机中，燃烧流动过程将推进剂

的化学能转化为燃气的内能，进而转化为发动机的

动能，在发动机工作过程中尤为重要。针栓式发动

机具有特殊的流场结构，首先需要研究发动机、喷

注器结构参数和流动参数对燃烧性能的影响，评定

燃烧效率；其次需要对发动机和喷注器的热环境进

行分析，避免发动机工作过程中各部件过热损坏；

最后还需要对发动机中的燃烧不稳定问题进行分

析，确保发动机安全可靠工作。

对上述３方面问题进行研究的方法主要有实验
和数值仿真２种。关于针栓式发动机燃烧流动过程
及整机性能的试验研究中，尝试了液氧／液甲烷［１６］、

液氧／煤油［１８］、过氧化氢／甲醇［４１］、液氧／酒精［４２４３］、

ＭＭＨ／ＮＴＯ［４４］等不同推进剂体系。表 １总结了针
栓喷注器试验过的所有推进剂组合。针栓式发动

机推力室喷雾燃烧过程的数值仿真中，湍流模型

一般采用 ｋε模型，两相反应流动中气相方程在欧
拉坐标系下建立，液相方程在拉格朗日坐标系下

建立，两相之间的耦合用气液相互作用的源项

考虑。

表１　针栓喷注器试验过的推进剂组合

Ｔａｂ１　Ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓｔｅｓｔｅｄｂｙｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｓ

ＬＯＸ／ＬＨ２ ＬＯＸ／ＲＰ１

ＬＯＸ／Ｃ３Ｈ８（ｌ） ＬＯＸ／Ｎ２Ｈ４

ＬＯＸ／ＥＴＨＡＮＯＬ ＧＯＸ／ＥＴＨＡＮＯＬ

ＦＬＯＸ／ＣＨ４（ｌ） ＦＬＯＸ／ＣＨ４（ｇ）

ＦＬＯＸ／Ｃ３Ｈ８（ｌ） ＦＬＯＸ／ＣＨ４＋Ｃ２Ｈ６（ｌ）

Ｎ２Ｏ４ＭＯＮ３／ＭＭＨ Ｎ２Ｏ４ＭＯＮ３／Ｎ２Ｈ４

Ｎ２Ｏ４／ＵＤＭＨ Ｎ２Ｏ４／Ａ５０

ＣｌＦ３／Ｎ２Ｈ４ ＣｌＦ３／ＮＯＴＳＧＥＬＡ

Ｆ２（ｌ）／Ｎ２Ｈ４ ＭＯＮ１０／ＭＭＨ

ＩＲＦＮＡ／ＵＤＭＨ ＩＲＦＮＡ／ＪＰ４

ＩＲＦＮＡ／ＮＯＴＳＧＥＬＡ ＨＤＡ／ＵＳＯ

ＧｅｌｌｅｄＩＲＦＮＡ／Ｇｅｌｌｅｄ

ＭＭＨ＋６０％Ａｌ

ＧｅｌｌｅｄＩＲＦＮＡ／Ｇｅｌｌｅｄ

ＭＭＨ＋６０％Ｃ

ＣｏａｌＤｕｓｔ／Ａｉｒ
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３１　发动机及喷注器局部结构对燃烧性能的影响
３１１　局部结构参数对燃烧性能的影响

Ａｕｓｔｉｎ等［４２］对燃烧室特征长度 Ｌ、燃烧室直
径与喷注器直径之比、ＴＭＲ、喷注器长度与直径之比
等参数对发动机燃烧性能的影响研究（发动机结构

如图１８所示）表明：稳态工作条件下燃烧性能对喷
孔尺寸的变化不敏感，减小喷注器长度会提高燃烧

效率；脉冲工作条件下Ｌ略微增大可以提高燃烧效
率，ＴＭＲ对燃烧效率的变化无显著影响。

图１８　试验发动机结构

Ｆｉｇ１８　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｅｓｔｅｄｅｎｇｉｎｅ

周康等［４５］的研究表明：对于气氧／气甲烷针栓
式发动机，跳跃距离减小时，燃烧效率增大，火焰锥

角不变；环缝宽度增加时，燃烧效率降低，火焰锥角

增大；喷孔直径增大时，燃烧效率基本不变，火焰锥

角减小；火焰锥角在３５°～６８°范围内，燃烧效率随
火焰锥角的增大而减小，如图１９所示。

图１９　火焰锥角对燃烧效率的影响

Ｆｉｇ１９　Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｌａｍｅｃｏｎｅａｎｇｌｅｏｎ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

３１２　部分流动参数对燃烧性能的影响
流动参数主要包括质量流率、ＴＭＲ、喷注压降

等。Ｓａｋａｋｉ等［４３］对针栓式发动机燃烧室雾化及火

焰结构进行了光学观测，在推进剂撞击点观测到了

强烈的ＣＨ化学光（见图２０），并发现燃料中心方案
比氧化剂中心方案的燃烧效率高。

图２０　观测到的瞬时火焰图像（左）和ＣＨ化学光（右）

Ｆｉｇ２０　Ｏｂｓｅｒｖｅｄｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｆｌａｍｅｉｍａｇｅ（ｌｅｆｔ）

ａｎｄＣＨｅｍｉｓｓｉｏｎ（ｒｉｇｈｔ）

李进贤等［４６］的针栓式发动机内流场仿真结果

表明：质量流率较大时，发动机燃烧性能越好；针栓

深入燃烧室的长度增加，燃烧效率提高。

Ｓｏｎ等［４７］对气氧／甲烷针栓式发动机数值仿真
结果表明：低质量流率工况下火焰锥角减小会导致

燃烧效率降低，此时减小针阀开度是提高燃烧效率

的有效方法。俞南嘉等［３］对液氧／煤油针栓式发动
机数值仿真结果表明，当 ＴＭＲ为１时，雾化混合效
果最好，燃烧效率最高，如图２１所示。

图２１　ＴＭＲ对燃烧效率的影响

Ｆｉｇ２１　Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔａｎｄ

ｃｈａｍｂｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

张连博等［４４］考虑流场与结构之间的耦合传热

效应（耦合计算模型如图２２所示），仿真结果表明：
喷注器压降对发动机的压力、温度和比冲的影响要

比燃料和氧化剂的ＴＭＲ对其影响显著；对于燃料中
心的针栓喷注器而言，改善燃料路的雾化效果更有

利于推力室性能的提高。
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图２２　考虑结构与流场之间耦合传热效应的

针栓式发动机计算模型

Ｆｉｇ２２　Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｐｉｎｔｌｅｅｎｇｉｎｅｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ

ｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｅｆｆｅｃｔｂｅｔｗｅｅｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ａｎｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

３２　发动机热环境分析

Ｄｍｉｔｒｙ等［４８］对液氧中心的液氧／液甲烷针栓式
发动机热试，研究表明：在针栓尖端用液氧进行主

动冷却不会降低燃烧效率，且能改善喷注器的热环

境；在喷注器轴向流道加导流板使得甲烷远离针栓

尖端区域，避免推进剂撞击点发生在燃烧室中心区

域，能显著提高喷注器的寿命，但燃烧效率会降低。

３种构型的喷注器如图２３所示。
杨振宁等［４９］对有面关机能力的针栓式发动机

进行热环境分析，结果表明：发动机在工作过程中

头部集液腔内推进剂温升很小，关机后推进剂有不

超过２００℃的温升。

图２３　３种构型的针栓喷注器

Ｆｉｇ２３　Ｔｈｒｅｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒ

３３　发动机燃烧不稳定问题

Ｓａｋａｋｉ等［５０］通过试验研究了平面和轴对称针栓

喷注器的燃烧特性（平面和轴对称针栓喷注器发动机

结构如图２４所示）。在轴对称针栓喷注器发动机试
验中，当液氧喷注压强小于燃烧室压强时，观察到了

声振，振幅超过４０％，如图２５所示，当液氧喷注压强

达到燃烧室压强的１８倍时，振幅降到了２０％。

图２４　平面和轴对称针栓喷注器发动机结构

Ｆｉｇ２４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐｌａｎｎｅｒｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒａｎｄ

ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｐｉｎｔｌｅｉｎｊｅｃｔｏｒｅｎｇｉｎｅ

图２５　试验中观察到的不稳定燃烧现象

Ｆｉｇ２５　Ｔｈｅｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｏｆｕｎｓｔａｂｌｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｏｂｓｅｒｖｅｄｉｎｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

Ｓｏｎ等［４７］对气氧／气甲烷针栓式发动机中的燃
烧进行了数值仿真，研究了流动参数和几何参数对

燃烧特性的影响。研究表明当回流区太深时，会产

生一个过热点，这会引起冷却问题和燃烧不稳定。

Ｋａｚｕｋｉ等［５１］对针栓式发动机燃烧室的纵向燃烧不

稳定性进行了试验研究，将燃烧振荡的时间尺度与

燃烧室内的各种现象进行了比较，以确定各燃烧振

荡模式的主导现象，结果表明 ＴＭＲ＜１１４时，出现
热声耦合振荡，ＴＭＲ＞２时出现低频振荡。
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４　总结与展望

针栓喷注器为大流量液体喷射问题提供了一

个独特的解决方案。由于针栓喷注器具有结构简

单、可靠性高、燃烧稳定、可深度节流等优点，这类

喷注器现已在液体火箭发动机领域获得了广泛应

用，并表现出良好的应用潜力。然而，公开文献中

有关针栓喷注器的基础研究（如喷注器雾化机理、

燃烧稳定性机理等）较少，其设计工作很大程度上

依赖于工程经验（如将过热部分材料替换为耐热材

料，依靠试验确定使得雾化性能良好的喷注器关键

参数等），因此需要对针栓喷注器进行深入研究，以

提高其工作性能。

４１　关于针栓喷注器雾化性能
针栓喷注器雾化性能方面的研究大致可分为

雾化过程、喷射锥角、雾化粒径３个方面。雾化过程
研究方面，研究人员分析了液／液针栓喷注器的液
膜破碎机理为径向射流的冲击在液膜表面形成不

稳定扰动波，扰动波增长导致液膜破碎，并认为正

弦扰动波在液膜破碎过程中占优；对于气／液针栓
喷注器，液膜破碎理论分析较少。喷射锥角研究方

面，研究人员分析了诸多参数对喷射锥角的影响，

但改变这些参数本质上是改变了喷注器的动量比，

对于不同类型的针栓喷注器，动量比都是影响喷射

锥角的主导因素。雾化粒径研究方面，研究人员分

析了部分参数对于液／液和气／液针栓喷注器 ＳＭＤ
的影响，分析认为，影响这２种喷注器 ＳＭＤ的主导
因素也是动量比。

针栓喷注器雾化性能研究集中于喷射锥角和

雾化粒径影响因素方面的研究，研究结果多为定性

分析，缺乏定量研究。此外，对于喷注器液膜破碎

雾化机理、雾化过程的研究较少。应建立针栓喷注

器液膜不稳定模型和雾化模型，研究液膜破碎雾化

机理，并对雾化过程进行仿真模拟。

４２　关于针栓式发动机的燃烧流动
针栓式发动机燃烧流动问题方面的研究可分

为３个方面：发动机及喷注器局部参数对燃烧性能
的影响、发动机热环境分析和发动机燃烧不稳定

问题。

发动机及喷注器局部参数对燃烧性能的影响

方面，研究人员分析了部分结构参数和流动参数对

发动机燃烧效率的影响，但多为定性分析，没有详

细分析影响机理。

热环境分析和燃烧不稳定方面的研究较少。

其中发动机热环境分析方面，多为试验测试，仿真

模拟及理论分析较少，没有深入分析热环境发生变

化的机理；燃烧不稳定研究多为压强振荡模式的辨

识，对燃烧不稳定的机理性研究较少。

４３　目前需要重点关注的问题
目前在针栓喷注器及针栓式发动机研发和应

用过程中需要重点关注的主要问题包括：

１）喷注器雾化问题。结构参数和流动参数对
喷注器雾化效果和发动机燃烧性能的影响基本只

进行了定性研究，应进行定量分析和机理性研究，

建立针栓喷注器雾化模型，同时研究雾化效果和燃

烧效率对各参数的敏感性。

２）发动机燃烧流动问题。发动机燃烧流动问
题的研究集中于稳态过程研究。发动机启动过程

和推力调节过程属于非稳态过程，对发动机的安全

可靠工作极其重要，因此应研究非稳态过程中发动

机的工作特性。

３）过热问题。一方面是针栓尖端过热问题。
针栓尖端位于中心回流区的折转位置，热流密度

高。另一方面是推进剂撞击点附近过热问题。对

于自燃推进剂，发生在径向射流根部小回流区的局

部燃烧可能会导致针栓结构的破坏。应对针栓尖

端和撞击点附近的热环境进行分析研究，在保证燃

烧效率的前提下通过合理的设计缓解针栓尖端和

撞击点附近的热裕度压力。

４４　发展趋势分析
针栓喷注器凭借其独特优势在变推力发动机

上具有极大的应用潜力，目前可回收利用是运载火

箭的一个发展趋势，将针栓喷注器用在可回收利用

的运载火箭上是一个很好的选择，因此针栓喷注器

将来需要向大型化发展，另外，随着环保意识的增

强，针栓喷注器还将向环境友好型方向发展。
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