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摘要 : 为研究气氧/气甲烷针栓式喷注器的燃烧性能，并讨论针栓式喷注器结构设计参数及推力室燃烧设计参数对燃烧性

能的影响规律，采用数值仿真等方法进行理论分析。仿真结果表明：氧化剂中心式针栓式喷注器的燃烧性能更高；较大针栓

头部角度和较小中间套筒距离下燃烧性能更高；较小针栓头部半径可以明显起到冷却针栓头部的作用，但燃烧性能有一定损

失；速度比在1.1左右时，燃烧性能较高，且针栓头部温度较低；氧气和甲烷的混合比在3左右时，燃烧性能较高。
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Parameterized Simulation Optimization on Gas-oxygen/gas-methane Pintle 
Injector
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(1. Beijing Institute of Aerospace Testing Technology, Beijing, 100074; 2. Beijing Aerospace Propulsion Institute, Beijing, 100076)

Abstract: This study investigates the combustion performance of gas-oxygen and gas-methane pintle injectors, which discusses 

the influence of pintle injector structure design parameters and thrust chamber combustion design parameters on the combustion 

performance. Theoretical analysis is carried out by numerical simulation and other methods. The simulation results show that the 

oxidizer central pintle injector has a higher combustion performance. A larger angle of the pintle head and a smaller distance of the 

intermediate sleeve have a higher combustion performance. A smaller pintle head radius can significantly play a role in cooling the 

pintle head, but there is a certain loss of combustion performance. When the speed ratio is about 1.1, the combustion performance is 

higher, and the temperature of the pintle head is lower. When the mixing ratio of oxygen and methane is around 3, the combustion 

performance is higher.
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0　引 言

在众多航天推进装置中，变推力液体火箭发动

机具有诸多优点［1］。20世纪 50年代以来，美国最先

开始了针栓式喷注器方面的研究，其在进行地面试

验或实际飞行任务中，从未出现过燃烧不稳定现

象［2］。20世纪 60年代，阿波罗登月舱下降发动机采

用了变推力液体火箭发动机，通过作动器带动机械

杠杆，同时进行喷注器喷注面积和流量调节器流通

面积的调节，实现了大范围的推力调节，成功完成

了多次阿波罗飞行任务［3-4］。1995年美国又研制了世

界上最大的针栓发动机 TR-106，推力达到了 290 吨

级［5］。1996年美国TRW公司研制了先进远地点液体

火箭发动机 Liquid Apogee Engine［2］，其针栓式喷注

器具有很强的灵活性和大范围变工况调节能力，得

到广泛的应用［6］。中国航天事业的迅速发展，需要

多种推力调节形式和不同推力范围的变推力发

动机［7-8］。

变推力液体火箭发动机典型的技术突破是使用针

栓式喷注器。针栓式喷注器具有高效的燃烧组织性

能、良好的工况和推进剂组合的适应性等特点［9］。

Son等［10-11］用中心控制的针栓式喷注器进行了两次喷

雾试验，以解释其在各种注射条件下的喷雾特性。然

而，目前在针栓式喷注器结构参数设计方面的研究较

少［12］，基于此，本文对气氧/气甲烷针栓式喷注器结

构参数变化及燃烧设计参数改变对针栓式变推力发动

机燃烧性能的影响进行了研究。
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本文在Son等［13-14］的针栓式喷注器设计理论基础

上，通过仿真等方法研究了针栓式喷注器的燃烧性

能，并分析了针栓式喷注器结构及推力室燃烧设计参

数对燃烧性能的影响，为针栓式变推力发动机设计提

供参考。

1　数值模拟方法

1.1　计算模型

本节基于Son等［13-14］总结的针栓式喷注器设计经

验，开展气氧/气甲烷针栓式喷注器参数分析。基于

已有同轴剪切气气喷射设计经验［15］，氧化剂中心式

喷嘴在壁面热防护方面具有突出优势，但由于针栓式

喷注器和同轴剪切式喷注器在构型上存在差别，所以

氧化剂中心式的优势不一定也适用于针栓式喷注器。

基于此，本研究将针对燃料中心式与氧化剂中心式开

展对比研究。其中，所选针栓式喷注器固有参数如

表1所示。

燃料中心式针栓式喷注器的三维和剖面示意如

图1所示，其结构参数由表2给出。

燃料中心式针栓式喷注器模型初始过渡开口距离

Lopen 为 2.75 mm， 其 所 对 应 的 甲 烷 流 通 面 积 为

74.02 mm2。设计完成后的带有燃料中心式针栓式喷

注器的推力室构型及尺寸如图2所示。另外，除外部

直径尺寸外，氧化剂中心式的其他喷注器结构参数和

燃料中心式一致，见表2。

1.2　仿真模型

由于喷嘴和燃烧室为轴对称结构，采用二维模型

开展仿真计算能极大节省计算资源。湍流模型采用标

准 k-ɛ双方程模型来计算针栓式燃烧室燃烧，该模型

已广泛应用于各种工程流动燃烧场景［16］。燃烧模型

采用非预混燃烧模型［17］，该模型适用于快速化学反

应，满足本次研究场景及准确性要求。

表2　燃料中心式针栓式喷注器结构参数

Tab.2　The structural parameters of the fuel central pintle injector

参数

外部直径/mm

内部直径/mm

针柱直径/mm

中间间隙直径/mm

中间套筒直径/mm

中间套筒距离/mm

针栓头部直径/mm

针栓头部角度/（°）

针栓头部厚度/mm

符号

Dob

Dib

Dpr

Dcg

Dcp

Lcp

Dpt

θpt

tpe

值

17.94

16

2.4

10

14

5

16

20

1表1　针栓式喷注器设计参数

Tab.1　The design parameters of pintle injectors

参数

氧喷注压降/%

速度比

喷注总流量/（g·s-1）

混合比

燃烧室压力/MPa

值

5

1.1

30

3.5

0.5

图2　带有燃料中心式针栓式喷注器推力室构型及尺寸（单位：

mm）

Fig.2　Configuration and dimensions of thrust chamber with fuel 

center pintle injector

图1　燃料中心式针栓式喷注器三维图和剖面图

Fig.1　Three-dimensional diagram and sectional view of fuel 

center pintle injector

续图1
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仿真计算中，针栓式喷注器入口按流量边界条件

给出。壁面采用绝热无滑移条件，中心轴为轴对称边

界条件。其中，入口速度方向设定为垂直入口边界，

入口温度为300 K。推力室出口按压力边界条件给出，

出口压力设为大气压，即101 325 Pa。

1.3　网格无关性

为了验证网格的无关性，选取3种不同数量的网

格进行模拟计算，网格数量分别为 11 482、19 349和

33 435。图 3为某燃料中心式针栓式喷注器模型的数

值仿真网格。以网格数量为 33 435的仿真结果为标

准，网格数量为11 482和19 349的仿真结果的相对偏

差见表 3。由表 3可以得出不同网格数量下的仿真燃

烧室压力相差不大，为节省计算资源，本文选取数量

为19 000左右的网格进行仿真计算。

2　计算结果和分析

仿真计算采用Fluent计算平台，获得了燃料中心

式和氧化剂中心式针栓式喷注器的燃烧流场分布。针

栓式喷注器的工作参数如表4所示。

图4为燃料中心式和氧化剂中心式推力室对比，由

图4a可见，在氧化剂中心式情况下，剪切燃烧层的厚

度沿轴向迅速增加，且OH分布量较多，几乎充满燃

烧室后半部分。但是由于OH分布范围更加靠近针栓

头部，会导致针栓头部附近的燃气温度升高。由图4b

可见，氧化剂中心式情况下，由于OH分布量较多，

推力室内整体水组分分布量也比较多。由图4c可见，

在氧化剂中心式情况下，燃烧火焰长度明显较短，但

由于燃烧集中反应区较为接近针栓头部，导致针栓头

部附近燃气温度偏高。由图 4d可见，在燃料中心式

情况下，外侧喷注的氧气沿轴向贴近整个燃烧室圆筒

段壁面分布，可以起到冷却燃烧室圆筒段壁面的作

用。而在氧化剂中心式下，外侧喷注的甲烷在很短的

燃烧室长度内即被消耗完，冷却作用较小。

图 5为推力室头部流线图对比，在推力室头部，

存在两个明显的回流区，分别位于喷注面板和针栓头

部附近，位于喷注面板附近的小回流区为逆时针回

流，位于针栓头部附近的大回流区为顺时针回流。在

回流区，高温燃气回流加热未充分燃烧的可燃混合

气，使得燃烧反应进行得更充分。

图3　数值仿真网格

Fig.3　The grid of numerical simulation

表3　不同网格数量仿真燃烧室压力对比

Tab.3　The comparison of simulated combustion chamber 

pressures with different grid numbers

网格数量/个

11 482

19 349

33 435

仿真燃烧室压力/MPa

0.483 654

0.483 405

0.485 013

偏差/%

-0.28

-0.33

—

表4　针栓式喷注器工作参数

Tab.4　The working parameters of pintle injectors

介质

氧气

甲烷

质量流量/（g·s-1）

23.3

6.7

温度/K

300

300

喷注速度/（m·s-1）

86.91

95.60

图4　燃料中心式和氧化剂中心式推力室对比

Fig.4　Comparison between the fuel center and oxidant center 
thrust chamber
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图6给出了燃料中心式和氧化剂中心式针栓头部

壁面温度分布对比。横坐标 y指的是离针栓头部圆心

径向距离大小。由于采用绝热壁面条件，其头部壁面

温度与燃气温度一致，导致其热流密度将为零，本研

究不予讨论。由图6可见，氧化剂中心式针栓头部温

度比燃料中心式高1 200 K左右。

尽管氧化剂中心式燃烧反应进行得更快速，但其

针栓头部温度过高，严重限制了氧化剂中心式方案的

选取，同时，相较于燃料中心式方案，氧化剂中心式

针栓式喷注器头部温度过高的影响也将大于周围氧化

剂氛围对壁面材料可能造成的风险。因此，本文建议

选取燃料中心式进行针栓式喷注器方面的研究，后续

将分别从燃烧室（收缩比）、喷嘴结构参数（针栓头

部角度、中间套筒距离、速度比、混合比）、喷嘴头

部优化设计等方面开展参数影响规律研究。

2.1　燃烧室收缩比

大燃烧室收缩比设计能更好地适应针栓式喷注器

径向喷注形式［18］。本节在同一喷注条件下，选取了4

个不同的燃烧室收缩比。其中，针栓式喷注器部分采

用上一节的燃料中心式模型。表5列出了不同燃烧室

收缩比下的燃烧室尺寸。

图 7给出了不同燃烧室收缩比下推力室内OH分

布、水组分分布、温度场分布和甲烷分布。由图7a可

见，随着燃烧室收缩比增加，同一 x位置上的剪切燃

烧层厚度增加，表明甲烷和氧气掺混燃烧效果增强，

同时，OH分布范围越来越靠近针栓头部，但会导致

针栓头部温度升高。由图 7b可见，随着燃烧室收缩

比增加，水组分分布范围更靠近针栓头部，并且喷注

面板附近水组分增多，表明燃烧反应进行得更充分。

由图7c可见，随着燃烧室收缩比增加，燃烧火焰长度

变短，掺混燃烧效果增强。同时由于集中燃烧反应区

更靠近针栓头部，针栓头部温度逐渐升高，还可以看

到由于喷注面板附近水组分增多，燃烧反应完成程度

提高，喷注面板附近区域温度升高。由图7d可见，随

着燃烧室收缩比增加，甲烷在更短的燃烧室长度内即

被消耗完，燃烧性能提升，但小收缩比下，针栓头部

附近甲烷分布量多，可以起到冷却针栓头部的作用。

图5　推力室头部流线图对比

Fig.5　Comparison of thrust chamber head streamline diagrams

图6　燃料中心式和氧化剂中心式针栓头部温度分布对比

Fig.6　Comparison of temperature distribution at the head of the 

fuel center and oxidant center pintle

表5　不同燃烧室收缩比下燃烧室尺寸

Tab.5　The dimensions of the combustion chamber at different 

shrinkage ratios

燃烧室收缩比 εc

6

12

16

20

燃烧室直径/mm

29

41

47

53

燃烧室圆筒段长度/mm

283

127

86

60

图7　燃烧室收缩比变化对推力室影响

Fig.7　Effect of combustion chamber shrinkage ratio on thrust 

chamber
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为了评估推力室内能量转化过程中损失的大小，

采用燃烧效率大小进行评估，它是指实际特征速度与

理论特征速度的比值［19］，即：

ηc =
c*

ex

c*
th

=
Pc A t

qmc*
th

（1）

式中    c*
ex，c*

th 分别为实际特征速度和理论特征速度；

Pc，A t，qm分别为实际燃烧室压力、推力室喉部面积

和推进剂总流量。利用燃烧效率公式（1），结合仿真

手段可知，数值仿真结果中燃烧室压力相较燃烧室理

论压力（0.5 MPa）比值为最终燃烧效率数值大小，

其中燃烧室理论性能参数采用化学平衡分析程序CEA

进行评估。

表6列出了燃烧室收缩比变化对仿真燃烧室压力

和燃烧效率的影响。从表6中可以看出，随着燃烧室

收缩比增加，仿真燃烧室压力更接近目标燃烧室压力

0.5 MPa，且燃烧效率更高，燃烧性能更好。燃烧室

收缩比增加到 16和 20时，燃烧效率几乎达到 100%。

当收缩比为20时，燃烧效率超过100%的主要原因为

CEA理论值在计算过程中与实际仿真值存在偏差，其

结果不影响仿真规律性结论。

2.2　针栓头部角度

综上可知收缩比为 16时，其燃烧效率达到极高

水平，后续研究将选取上一节燃烧室收缩比为 16的

燃料中心式针栓式喷注器作为基础模型进行研究，此

处选取了4个不同针栓头部角度开展角度对燃烧性能

影响研究，它们各自的针栓式喷注器二维构型如图 8

所示，具体结构参数尺寸如表7所示。

续图7

表7　不同针栓头部角度针栓式喷注器结构参数尺寸

Tab.7　The dimensions of structural parameters of pintle injectors 
with different pintle head angles

针栓头部角度/（°）

0

20

30

40

开口距离/mm

0.86

0.94

1.04

1.19

甲烷喷注面积/mm2

26.98

26.98

26.98

26.98

表6　燃烧室收缩比变化对燃烧性能影响

Tab.6　Effect of combustion chamber shrinkage ratio variation on 

the combustion performance

燃烧室收缩比

6

12

16

20

仿真燃烧室压力/MPa

0.483 405

0.491 897

0.498 397

0.501 607

燃烧效率/%

96.68

98.38

99.68

100.32

图8　不同针栓头部角度针栓喷注器二维构型

Fig.8　Two-dimensional configuration diagram of pintle injector 

with different pintle head angles
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图9和表8分别给出了针栓头部角度变化对针栓头

部温度分布和燃烧性能的影响。由图9可见，较小针

栓头部角度下，由于燃烧集中反应区更靠近针栓头部，

针栓头部温度偏高。在所选取的针栓角度变化范围内，

可以看到针栓头部温度变化范围在300 K以内。

由表 8 针栓头部角度变化对燃烧性能的影响可

见，较小针栓头部角度下，仿真燃烧室压力较接近目

标燃烧室压力0.5 MPa，且燃烧效率接近100%，随着

针栓头部角度增加，仿真燃烧室压力和燃烧效率都有

所下降，燃烧性能逐渐降低。这是因为当针栓头部角

度为 0°时，轴向喷注的氧气和径向喷注的甲烷呈 90°

撞击混合，仿真结果表明此时的燃烧效果最佳，随着

针栓头部角度变大，两种推进剂的喷射流呈较小锐角

撞击混合，较接近互相平行状态，甲烷和氧气掺混效

果下降，燃烧性能降低。

综合上述分析，较小的针栓头部角度下，燃烧效

率较高，燃烧性能较好，但针栓头部温度会相应地升

高，同时针栓的有效移动距离减小。较大针栓头部角

度可以使得针栓的有效移动距离增加，针栓头部温度

相对较低，但燃烧性能有一定损失。

2.3　中间套筒距离

中间套筒距离是外侧环形液膜到达径向射流之前

经过的距离。本节选取了 4个不同的中间套筒距离，

图 10为不同中间套筒距离 Lcp的针栓式喷注器二维构

型，具体结构参数如表9所列。

图11给出了不同中间套筒距离条件下针栓头部温

度分布。由图11可见，中间套筒距离较小时，燃烧集

中反应区较为靠近针栓头部，使得针栓头部温度较

高。当中间套筒距离为 1 mm和 10 mm时，针栓头部

附近燃气温度相差 1 200 K左右，虽然较小的中间套

筒距离下燃烧性能较高，但针栓头部的热载环境会变

得十分恶劣。

图10　不同中间套筒距离针栓式喷注器二维构型

Fig.10　Two-dimensional configurations of pintle injectors with 

different intermediate sleeve distances

表9　不同中间套筒距离针栓式喷注器结构参数尺寸

Tab.9　The dimensions of structural parameters of pintle injectors 

with different intermediate sleeve distances

中间套筒距离/mm

0

1

5

10

针栓头部角度/（°）

20

20

20

20

开口距离/mm

0.94

0.94

0.94

0.94

图11　中间套筒距离变化对针栓头部温度分布影响

Fig.11　Effect of the intermediate sleeve distance change on the 

temperature distribution of the pintle head

图9　针栓头部角度变化对针栓头部温度分布的影响

Fig.9　Effect of the pintle head change on the pintle head 

temperature distribution

表8　针栓头部角度变化对燃烧性能的影响

Tab.8　Effect of the pintle head angle change on the combustion     

performance

针栓头部角度/（°）

0

20

30

40

仿真燃烧室压力/MPa

0.501 066

0.495 011

0.490 964

0.487 598

燃烧效率/%

100.21

99.00

98.19

97.52
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表 10给出了中间套筒距离变化对燃烧性能的影

响。由表 10可见，大体趋势上，较小中间套筒距离

下，仿真燃烧室压力更接近目标燃烧室压力0.5 MPa，

且燃烧效率更高，燃烧性能较好，但中间套筒距离为

1 mm时的燃烧效率比5 mm略低，表明不是中间套筒

距离越小，整体燃烧性能越好。

综合上述分析，较小的中间套筒距离下，燃烧效

率较高，燃烧性能较好。并且在中间套筒距离较小的

情况下，燃烧反应区更靠近针栓头部，导致针栓头部

温度升高，热载增加。

2.4　速度比

基于针栓头部角度20°、套筒距离5 mm，开展速

度比对燃烧过程影响研究。速度比是甲烷和氧气喷注

速度之比，氧气喷注速度保持不变，改变速度比，甲

烷喷注速度会改变。本节选取了不同的速度比，具体

针栓式喷注器参数如表11所示。

图 12和表 12分别给出了速度比变化对针栓头部

温度分布和燃烧性能的影响。当速度比增加到4.6时，

OH和水组分的分布更靠近针栓头部，即燃烧集中反

应区更靠近针栓头部，导致针栓头部温度偏高。由

表12可见，速度比在1.1左右时，仿真燃烧室压力更

接近目标燃烧室压力 0.5 MPa，且燃烧效率较高，燃

烧性能较好。

综合上述分析，速度比在 1.1左右时，燃烧效率

较高，燃烧性能较好，同时针栓头部附近燃气温度较

低；速度比为 4.6时，燃烧集中反应区更靠近推力室

头部，导致针栓头部温度明显升高，主要原因在于动

量比的增大带来氧化剂与燃料掺混效率的提升，加快

了燃烧过程，这样将导致燃烧集中反应区更靠近针栓

头部，导致针栓头部温度偏高。因此推荐在 1.1左右

的范围内选取速度比。

2.5　混合比

基于针栓头部角度20°、套筒距离5 mm、速度比

1.1、氧喷注压降 5%，开展混合比对燃烧过程影响研

究，其中气氧喷嘴内部直径保持不变，通过改变外部

直径实现流量变化。混合比是氧气和甲烷的质量流量

之比，化学当量混合比为 4。本节选取了 4个不同的

混合比，表13列出了不同混合比下推进剂质量流量。

表10　中间套筒距离变化对燃烧性能影响

Tab.10　Effect of the intermediate sleeve distance change on the 

combustion performance

中间套筒距离/mm

0

1

5

10

仿真燃烧室压力/MPa

0.509 363

0.492 018

0.495 011

0.486 393

燃烧效率/%

101.87

98.40

99.00

97.28

表11　不同速度比下针栓式喷注器参数

Tab.11　The parameters of pintle injectors with different speed 

ratios

速度比n

0.5

1.1

2.6

4.6

甲烷喷注速度/

（m·s-1）

43.5

69.5

226.0

399.8

氧气喷注速度/

（m·s-1）

86.9

86.9

86.9

86.9

开口距离/mm

2.17

0.94

0.38

0.19

图12　速度比变化对针栓头部温度分布影响

Fig.12　Effect of the speed ratio change on the temperature 
distribution of the pintle head

表12　速度比变化对燃烧性能影响

Tab.12　Effect of velocity ratio change on combustion 
performance

速度比

0.5

1.1

2.6

4.6

仿真燃烧室压力/MPa

0.483 322

0.495 011

0.493 101

0.486 632

燃烧效率/%

96.66

99.00

98.62

97.33

表13　不同混合比下针栓式喷注器参数

  Tab.13　The parameters of pintle injectors with different mixing 

ratios

混合比 rm

2

3

3.5

4

甲烷质量流量/

（g·s-1）

10

7.5

6.7

6

氧气质量流量/

（g·s-1）

20

22.5

23.3

24

开口距离/

mm

1.44

1.06

0.94

0.85

外部直径

/mm

17.67

17.87

17.94

17.99
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图13为混合比变化对针栓头部温度分布的影响。

随着混合比增加，燃烧集中反应区更靠近针栓头部，

导致针栓头部附近区域燃烧温度升高。在所选的混合

比范围内，针栓头部温度相差400 K以内。

混合比变化对燃烧性能的影响见表14，混合比在

3 左右时，仿真燃烧室压力较接近目标燃烧室压力 

0.5 MPa，且燃烧效率较高，燃烧性能较好。当混合

比为化学当量混合比4时，仿真燃烧室压力和燃烧效

率较低，燃烧性能较差，因此，可以看出化学当量混

合比并不是最佳混合比。

综合上述分析，混合比较高时，针栓头部燃气温

度较高，主要原因在于氧燃混合比提升，其介质间理

论混合温度提升，导致其反应区在针栓头部回流区聚

集温度亦得到提升。同时发现化学当量混合比并不是

最佳性能混合比，当混合比在3左右时，燃烧性能更

高，燃烧效率接近100%。

2.6　针栓头部优化设计

由上述分析可知，在燃烧性能较高时，燃烧集中

反应区会更靠近针栓头部，导致针栓头部附近燃气温

度升高。本节通过对针栓头部进行改进设计，试图达

到降低针栓头部温度的目标。针栓头部的改进设计方

式如图14所示，具体尺寸如表15所示。

图 15给出了不同针栓头部设计方式下推力室内

水组分分布。在方案2、7和8情况下，即针栓头部半

径减小时，在燃烧室中心轴线处，水组分范围明显后

移，即集中燃烧反应区后移，更加远离针栓头部，可

以使得针栓头部和喷注面板附近区域燃气温度降低，

但推力室内水组分分布量减少，燃烧反应完成程度降

低，燃烧性能有一定损失。

图13　混合比变化对针栓头部温度分布影响

Fig.13　Effect of the mixing ratio change on the temperature 

distribution of the pintle head

表14　混合比变化对燃烧性能的影响

Tab.14　Effect of mixing ratio variation on the combustion 

performance

混合比

2

3

3.5

4

燃烧室仿真压力/MPa

0.495 119

0.502 015

0.495 011

0.485 953

燃烧效率/%

99.02

100.40

99.00

97.19

图14　不同针栓头部设计方式的针栓式喷注器二维构型

Fig.14　Two-dimensional configurations of pintle injectors with 

different pintle head designs

表15　不同针栓头部设计方式的具体尺寸

Tab.15　The specific dimensions for different pintle head design 

methods

方案

1

2

3

4

5

6

7

8

针栓头部半径/

mm

8

7

8

8

8

8

7

7

圆头半径/mm

—

—

10

8.5

30

15

10

30

针栓头部角度/

（°）

20

20

20

20

20

20

20

20
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图 16为不同针栓头部设计方式下推力室内温度

场分布。由图 16可见，在方案 2、7和 8情况下，即

针栓头部直径减小时，由于燃烧集中反应区后移，

高温区更加远离针栓头部，针栓头部附近燃气温度

下降，但是，燃烧火焰长度明显增加，低速区稳定

火焰的能力下降，使得混合燃气停留在低速区进行

充分燃烧的效果降低，反应完成程度降低，燃烧性

能下降。

图15　不同针栓头部改进设计对推力室内

Fig.15　Effect of different pintle head improvement designs on the water components distribution in the thrust chamber

图16　不同针栓头部改进设计对推力室

Fig.16　Effect of different pintle head improvement designs on the temperature field distribution in the thrust chamber
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不同针栓头部改进设计对推力室内甲烷分布影响见

图17，在方案2、7和8情况下，即针栓头部直径减小

时，针栓附近甲烷分布量增加，可以起到冷却针栓头部

的作用，但是甲烷需要在更长的燃烧室长度内才能被消

耗完，燃烧效果降低，燃烧性能下降。

不同圆头设计对针栓头部温度分布影响见图 18，

由图18可见，方案3的针栓头部温度分布与未进行针栓

头部改进设计的方案1相当；方案4的针栓头部温度略

高于方案1，即没有起到冷却针栓头部的作用；方案5

和6的针栓头部温度略低于方案1，对针栓头部的冷却

作用较小；方案2、7和8由于燃烧集中反应区更远离针

栓头部，针栓头部温度明显低于方案1约300 K。

表 16给出了不同针栓头部设计方式对燃烧性能

的影响。由表 16可见，在方案 2、7和 8情况下，由

于燃烧效果降低，仿真燃烧室压力和燃烧效率明显降

低，燃烧性能下降。方案3~6的仿真燃烧室压力和燃

烧效率与方案1相当，结合推力室内温度场分布和水

组分分布可以看出，这4种情况下的温度场分布和水

组分分布与方案1接近，燃烧性能差别不大。

图17　不同针栓头部改进设计对推力室内甲烷分布影响

Fig.17　Effect of different pintle head improvement designs on the methane distribution in the thrust chamber

图18　不同圆头设计对针栓头部温度分布影响

Fig.18　Effect of different round head designs on the pintle head 

temperature distribution

表16　不同针栓头部设计方式对燃烧性能影响

Tab.16　Effect of different pintle head design methods on the 

combustion performance

方案

1

2

3

4

5

6

7

8

针栓头部

半径/mm

8

7

8

8

8

8

7

7

圆头半径/

mm

—

—

10

8.5

30

15

10

30

仿真燃烧室

压力/MPa

0.495 011

0.483 380

0.494 663

0.495 743

0.494 468

0.495 462

0.485 171

0.482 898

燃烧效率/%

99.00

96.68

98.93

99.15

98.89

98.89

97.03

96.58
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综合上述分析，缩小针栓头部半径可以明显起到

降低针栓头部燃气温度的作用，但是燃烧效率会降

低，燃烧性能有一定损失。仅改变针栓头部平板的形

状，如方案 3~6，虽然燃烧效率不会降低，可以保持

较高的燃烧性能，但对针栓头部冷却作用较小，甚至

不能起到冷却作用。本文建议可适当缩小针栓头部半

径，选取方案7针栓头部设计方式作为冷却针栓头部

的改进方式。

3　结 论

本文针对典型针栓式喷注器进行参数化数值仿真

优化研究，得到如下研究结论：

a）对比了特定结构形式针栓式喷注器的两种设

计方式，即氧化剂中心式和燃料中心式，发现在此结

构形式下氧化剂中心式燃烧性能更好，但针栓头部温

度比燃料中心式高约1 200 K。

b）较大的燃烧室收缩比燃烧性能更高，但针栓

头部温度较高；较小的针栓头部角度燃烧性能更高，

但针栓头部温度较高，同时针栓的有效移动距离减

小；较小中间套筒距离下，燃烧性能更高，但同时针

栓头部承受的热载较大。

c）速度比在1.1左右时，燃烧性能更高，同时针

栓头部附近燃气温度较低；混合比在3左右时，燃烧

性能更高，同时针栓头部温度较低。

d）研究发现缩小针栓头部半径可以起到明显降

低针栓头部燃气温度的作用，但是燃烧效率会降低，

燃烧性能有一定损失。后续针栓改进设计需要在热防

护和燃烧效率之间取得平衡。
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