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基于数值定容弹方法的燃烧室声学特性研究 *

覃建秀，张会强，王 兵

（清华大学 航天航空学院，北京 100084）

摘 要：为确定给定构型燃烧室最容易激发的声学振型，提出了能够实现大幅值非特定频率的“数

值定容弹”模型。圆柱体内声学振型频率的预测值与理论结果偏差在7%以内。对姿轨控发动机推力室

进行了数值定容弹激励，给出了推力室压力分布的时空演化，获得了多声学模态压力振荡及其最容易激

发的声学振型。进一步研究了收缩比对推力室声学特性的影响。结果表明：随着收缩比增大，一阶和二

阶切向声学振型的幅值增加，但对应的频率基本保持不变；而一阶纵向和一切-一纵声学振型的幅值减

小，但对应的频率增大，当收缩比较大时，一阶纵向和一切-一纵声学振型消失。可见，与短粗构型相

比，细长推力室构型有利于抑制切向声学振型。
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Investigation on Acoustic Characteristic of Thruster with
Numerical Constant-Volume Bomb Method

QIN Jian-xiu，ZHANG Hui-qiang，WANG Bing
（School of Aerospace Engineering，Tsinghua University，Beijing 100084，China）

Abstract：In order to determine the most inspirable acoustic mode for a thrust chamber with given configu⁃
ration，a“numerical constant-volume bomb”model was developed，which can achieve an artificial disturbance
with high amplitude and non-specified frequency. Compared with the theoretical acoustic eigen-frequencies，the
error of the predicted acoustic eigen-frequencies for a cylinder based on this model are less than 7%. The apogee
attitude and orbit control thruster was stimulated by the numerical constant-volume bomb. The spatial and tempo⁃
ral evolution of pressure distribution in it were presented，and the pressure oscillations characterized by several
acoustic modes were excited. Therefore the most inspirable acoustic mode was obtained. Furthermore，the effects
of the contraction ratio of thrust chamber on the acoustic characteristic were investigated. With an increase of the
contraction ratio，the amplitudes of the first tangential mode and the second tangential mode increase，while
those of the first longitudinal mode and the mixed first tangential-first longitudinal mode decrease and they even
do not appear any more when contraction ratio is larger. The frequencies of the first tangential mode and the sec⁃
ond tangential mode keep constant while those of the first longitudinal mode and the mixed first tangential-first
longitudinal mode increase as the contraction ratio increases. Compared with stumpy chamber，the slender cham⁃
ber is helpful to restrain the tangential acoustic modes.
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1 引 言

大多数液体火箭发动机在研制过程中，都会碰

到燃烧不稳定性的问题［1，2］。燃烧不稳定性按频率可

以分为低频、中频和高频燃烧不稳定性［1］。高频燃烧

不稳定性是由燃烧放热和具有声学振型特征的压力

振荡耦合造成的，通常具有声学特征，而又被称之为

高频声学燃烧不稳定性，因其会破坏壁面换热条件

而导致发动机推力室瞬时烧毁或爆炸而具有极大的

危害性。因此这种燃烧不稳定性得到了人们广泛和

持续的关注和研究。对于一个确定构型的推力室而

言，人们和工程最为关心的是该构型最容易激发的

高频声学振型及其构型参数的影响规律，其对燃烧

不稳定性的控制具有重要意义。

燃烧室的声学特性主要采用理论、实验和数值

模拟等方法进行研究。在理论研究中，求解基于小

扰动假设建立的声学方程，可获得燃烧室的声学振

型频率［2］，但由于燃烧室结构特殊性和内部物理过程

的复杂性，理论推导中存在很多与实际相差很大的

假设。在冷态声学实验中，通常在模型燃烧室壁面

安装扬声器或二次喷管来激发燃烧室的压力振荡，

并对其进行 FFT 分析，获得燃烧室声学振型频率及

其衰减率等声学特性［3～7］，但扬声器和二次喷管往往

产生的是特定频率的扰动，激发单一振型的压力振

荡，并且姿轨控发动机燃烧室的尺寸在厘米量级，增

大了传感器的安装和测量的难度，实验中得到的数

据有限。在数值模拟中，可以获得丰富的数据，可显

示压力波的时空演化形成声学振型的过程。因此，

数值模拟成为燃烧室声学特性研究的首选。

在数值模拟中，有基于线性和非线性声学方程

的有限元方法（FEM）［7～9］和基于 N-S 方程的 CFD 方

法［10，11］。通常在燃烧室中引入质量［12］、能量［13］、压

力［14～18］或速度扰动［19，20］等外部激励来激发燃烧室的

压力振荡，进一步通过频谱分析方法获得燃烧室声

学特性。这些研究的主要目的是对于给定声学振

型，确定其频率及其衰减特性；或者通过具有特定频

率的小扰动来激发燃烧室自激高频声学燃烧不稳

定。在这些施加激励的方式中，质量扰动通常是通

过燃烧室入口流量的振荡实现的，而其他几种扰动

方式则是通过燃烧室局部相关量的人为振荡实现

的。在后几种扰动方式中，人为引入不同形式的能

量，但却没有相应的质量引入来承载，从而使其激励

幅值相对较小，否则会导致低密度或高温度等非物

理异常，甚至使计算崩溃。因此，这些施加激励的方

式难以用来确定给定构型燃烧室的最容易激发的声

学振型。

要确定给定构型推力室最容易激发的声学振

型，则必须在推力室中施加非特定频率大幅值激励，

如一些实验研究中采用的定容弹激励［1］。另外在液

体火箭发动机中，燃料和氧化剂均是通过头部面板

上的喷嘴引入，从而在头部会形成一些剧烈燃烧的

空间离散点源，其可能形成燃烧室的激励源而诱发

声学振型燃烧不稳定性发生［2，21，22］。为此，本文提出

了施加非特定频率强激励的“数值定容弹”模型，并

在给定构型燃烧室头部易形成剧烈燃烧的局部施加

该数值定容弹激励，获得了具有多种声学振型特征

的压力振荡。基于该压力振荡确定出了最容易激发

的声学振型，并进一步研究了推力室收缩比对最容

易激发声学振型的影响。为工程中抑制燃烧不稳定

性发生提供依据和参考。

2 数学物理模型

2.1 基本方程

以自燃推进剂姿轨控发动机推力室为对象，基

于数值定容弹模型在冷态条件下开展了其声学特性

研究。对真实工作条件下的推力室，在喉部和扩张

段分别达到声速和超声速状态，使得喉部下游区域

的扰动无法传到上游，因此喷管扩张段及喉部以下

区域的流动对燃烧室的声学特性没有影响，喉部可

看为声学闭合边界条件。鉴于此，在本文推力室声

学特性的数值模拟研究中，只考虑头部面板、圆柱

段、收敛段和喉部截面围成的区域，如图 1所示。圆

柱段长度和直径分别为 7.1mm 和 32mm，收敛段长度

和收缩比分别为 23.3mm和 14。

Fig. 1 Schematic diagram of chamber

基于 k-ε双方程湍流模型，描述燃烧室中流动的

URANS控制方程如下［21］
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式中ρ，e，p，T，k，ε 分别代表燃烧室密度、内能、

压力、温度、湍动能及其耗散率。 uj 和 xj 分别代表 j

方向的速度和位置坐标。 μeff 和 τij 分别为有效粘性

系数和雷诺应力。

该推力室放置在无限大静止环境之中，其不工

作。在预测推力室声学特性时，通常不考虑喷注面

板的局部细节并将之看成为声学封闭边界，因此在

本文推力室冷态声学特性研究中，喷注面板处理为

声学闭合边界。采用自主开发的三维非定常湍流两

相流动与燃烧数值模拟程序，对图 1所示构型内由数

值定容弹所激发的流动与压力波传播过程进行了三

维非定常模拟。网格尺寸为 1mm。燃烧室喷注面板

和侧壁面都采用无滑移和绝热壁面边界条件，燃烧

室出口采用连续出流边界条件，给定出口压力为

0.1MPa。对流项采用二阶迎风格式，扩散项采用中

心差分格式，时间项采用一阶向前欧拉格式，并采用

SIMPLE算法［23］来求解方程。

2.2 数值定容弹模型

在燃烧室声学特性实验研究中，通过采用爆炸

弹、脉冲枪、二次喷管等［1］人为激励来激发压力振

荡。在数值仿真中，在燃烧室中引入压力［14～18］、质量［12］

或能量扰动［13］等方法来激发压力振荡。在这些扰动

模型中，通常需要预先设定激励频率或脉冲型扰动

幅值不能太大［14］。对一个压力脉冲扰动，迅速增加

了加载区的压力，但由于加载时间很短来不及膨胀，

从而必然导致加载区温度同倍数增加。对液体火箭

发动机推力室，其温度通常高达 3000K 以上，因此如

在温度为 3400K 的区域中加载幅值为 1.5 倍室压的

压力脉冲，则加载区域的温度会超过 5000K，从而导

致计算发散。这就是目前压力脉冲幅值较小或采用

特定频率的压力扰动作为激励源的原因。由于衰减

的原因，较低压力脉冲幅值很难激发多模态声学振

型，从而难以确定给定推力室构型的最容易激发声

学振型，在热态燃烧情况下尤为困难。类比于实验

中定容弹，提出了数值定容弹模型，即通过高压工质

极短时间导入加载区域来实现压力脉冲。假定燃烧

室任意大小的子区域Ω为压力脉冲加载区域，加载前

其压力、温度和密度分别为 p0 ，T0 和 ρ0 ，某一瞬时开

始在该区域导入压力、温度和密度分别为 γp0 ，αT0

和 βρ0 的高压气体，二者具有相同的组分且瞬时混

合，并以混合后的状态维持一段时间，从而形成压力

脉冲。基于加载前后加载区气体均满足状态方程以

及加载是一个定容过程，可以获得基于该数值定容

弹模型所实现的压力脉冲的状态参数如下

p(x,y,z, t) = p0(x,y,z) + γp0(x,y,z)
ρ(x,y,z, t) = ρ0(x,y,z) + βρ0(x,y,z)
T(x,y,z, t) = 1 +αβ

1 + β T0(x,y,z)
γ =αβ
x,y,z ∈Ω ; t0 ≤ t≤ t0 + Δt

（6）

式中 t0 为数值定容弹加载的起始时间，Δt 为其

实现的压力脉冲的脉宽。可见，γ 为本模型所实现

的压力脉冲的过压系数。和已有的通过仅仅改变加

载区压力来实现脉冲压力的模型不同，本模型中的

压力脉冲是通过一定质量（ βρ0）的介质来承载的，从

而可以实现更大的脉冲压力。已有模型的过压系数

大于 1.5 时，就会出现过高温度而使计算发散，本文

提出的数值定容弹模型可以获得不小于 19的过压系

数，为激发多模态的压力振荡奠定了基础。从而能

够观察给定构型推力室中最容易激发的声学振型，

并确定各种影响因素的作用规律。

3 计算结果与讨论

3.1 计算结果验证

首先对基于本文提出的数值定容弹模型研究推

力室声学特性的方法进行了验证。为此选取直径 R

和长度 L 分别为 32mm 和 40mm，且两端封闭的圆柱

段作为算例进行了模拟，其中充满压力和温度分别

为 0.1MPa和 298K的静止空气。基于方程（6）所建立

的数值定容弹模型，在距离推力室头部面板 3mm 和

圆柱 1/2半径处的半径为 2mm、长度为 3mm的圆柱形

区域施加γ和β均为 19的数值定容弹，持续 0.1μs。在

施加定容弹的径向反方向一侧近壁面位置设置观测

点，其压力随时间的振荡过程如图 2 所示，相应的

FFT分析结果如图 3所示。可见，在计算模型中激发

出了显著的压力振荡，且具有多种特征频率，四个最

强突频分别为 4.6kHz，6.7kHz，8.1kHz和 11.199kHz。
燃烧室横截面六个瞬时时刻的压力分布如图 4

所示。图 4（a）中，压力呈左右两侧高低压力分布，压

力波沿着圆周壁面向左侧的低压区传播，形成两个



第39卷 第2期 基于数值定容弹方法的燃烧室声学特性研究 369

近壁端高压区，右侧高压区压力降低，如图 4（b）所

示。压力波继续向左传播到达左侧，左侧变为高压

区，两个近壁端高压区变为低压区，如图 4（c）所示。

压力波从左右侧向两近壁端低压区传播，形成左侧

高压右侧低压的压力分布，如图 4（d）所示。右传的

压力波继续沿壁面向右侧低压区传播，形成了两个

近壁端的高压区，左侧因压力波传出变成低压区，

如图 4（e）所示，最后到达右侧，右侧变成高压区，形

成左右两侧高低压力分布，如图 4（f）所示。图 4（a），

4（d）和 4（f）是典型的一阶切向振型的压力分布，其

时间间隔约为 1/2的一阶切向振型的周期。图 4（b），

4（c）和 4（e）是典型的二阶切向振型的压力分布，其

时间间隔约为 1/2 的二阶切向振型的周期。可见燃

烧室中出现了一阶切向振型和二阶切向振型。

Fig. 2 Time history of pressure oscillations

Fig. 3 FFT analysis of pressure oscillations

为确认图 3所示的压力振荡形态是否具有声学

特征，给出了模拟构型的理论声学特征频率［2］，如下

式所示

flmn = c2π
λ2

mn

R2 + l2π2

L2 , l,m,n = 0,1,2,… （7）
式中 λmn 为横向本征值［2］，l,m,n 分别代表纵向振

型阶数、切向振型阶数和径向振型阶数，c为声速，取

值为 347m/s。该模拟构型的一阶切向（1T）、二阶切

向（2T）、一阶纵向（1L）和一切-一纵（1T1L）声学振型

对应的理论特征频率如表 1所示，并和基于数值定容

弹预测的结果进行了对比。可见，预测的突频能够

被该构型的声学振荡模态所辨识。图 3中四个峰值

最大的突频依次可以辨识为一阶切向、二阶切向、一

阶纵向和一切-一纵振型，且预测的这些振型的特征

频率与相应的理论声学振型频率相符。因此在模拟

算例中激发的压力振荡是一个多模态的声学振荡，

且预测的声学振型频率与理论预测结果相符，偏差

在 7%以内。表明本文建立的数值方法能够合理准

确地模拟给定构型的声学特性。

（a）64.0842ms （b）64.1042ms

（c）64.1442ms （d）64.1592ms

（e）64.1892ms （f）64.2242ms

Fig. 4 Pressure contours

Table 1 Comparison of theoretical acoustic frequencies

and numerical acoustic frequencies

Acoustic mode
Theoretical acoustic
eigenfrequencies/kHz
Predicted acoustic

eigenfrequencies/kHz
Error/%

1L

4.338

4.6

6.04

1T

6.358

6.7

5.38

1T1L

7.7

8.1

5.19

2T

10.547

11.199

6.18
3.2 推力室声学振荡特性分析

在图 1所示的推力室中，充满压力和温度分别为

0.1MPa和 298K静止空气。实际推力室中，在喷注面

板附近的撞击对区域因为剧烈燃烧而容易出现压力

扰动［2，21，22］，因此在位于燃烧室 1/2半径并距离燃烧室
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头部 3mm 处的长度和半径分别为 3mm 和 2mm 的圆

柱区域施加γ和β均为 19的数值定容弹，持续 0.1μs。
在施加定容弹的径向反方向一侧近壁面位置设置观

测点，其压力随时间的振荡过程如图 5所示，相应的

FFT 分析结果如图 6 所示。可见施加的数值定容弹

激发出了显著的压力振荡，而且具有多种特征频率，

分别为能量较大的 7.3kHz和 11.699kHz，与能量较小

的 15.899kHz。

Fig. 5 Pressure oscillations over a period of time

Fig. 6 Frequency characteristics of pressure oscillations

图 7给出了在局部施加定容弹激励之后，依次八

个瞬时推力室的压力分布，能够展示出其压力振荡

的时空演化过程，红色代表高压，蓝色代表低压。圆

柱状定容弹施加在燃烧室 1/2半径处，并在此形成了

高压区，压力波以圆弧形式向外传播，如图 7（a）所

示。圆形压力波左半部分继续以圆弧型向左侧方向

传播，此时最左侧波面已接近推力室中心轴线区域，

而右半部分压力波在向右侧近端壁面传播，其最右

侧已经与壁面碰撞，并沿近壁区域周向双向传播，如

图 7（b）所示。此时压力波到达右壁面和燃烧室轴

心，这些区域成为高压区，而初始脉冲压力形成区由

于压力波的传出而变成相对低压区。沿近壁区域周

向传播的压力波和新近到达壁面的右传的初始压力

波在近壁区汇聚，并形成了如图 7（c）所示的近壁高

压区，而左传的初始压力波继续以圆弧状向左传

播。随后汇聚在近壁区的高压区由于壁面反射向中

心轴线区域传播，而左传的初始压力波继续左传，并

整体同时到达远端壁面，如图 7（d）所示。而后整体

同时到达远端壁面的压力波聚焦到远端壁面与轴线

之间的中间区域并与近端壁面反射过来的压力波交

汇于此，形成了一半区域高压，一半区域低压的压力

分布形态，如图 7（e）所示，具备了一阶切向振型的雏

形。进一步演化出现了如图 7（f）～7（h）所示的典型

的一阶切向和二阶切向的压力分布形态。

（a）19.7459ms （b）19.7509ms

（c）19.7670ms （d）19.7970ms

（e）19.8170ms （f）19.8670ms

（g）20.1020ms （h）20.1170ms

Fig. 7 Pressure contours of transverse section of the

chamber

图 8为推力室压力分布的瞬态纵剖面图，与图 7
一致呈现出典型的切向振型的压力分布形态，且在

推力室整个纵向都呈现出了强弱程度不同的切向振

型压力分布形态。

为了将图 6 所显示的这些突频与图 7 所展示的

压力分布形态进行关联和一致性确认，进一步基于

推力室构型理论声学振型频率对这些突频进行了辨

认。对图 1所示的推力室构型，通常将其等效成两端
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封闭的圆柱来估算其理论声学频率。等效长度为燃

烧室圆柱段长度加上二分之一的收敛段长度［2］。采

用公式（7）进行计算，声速取为 347m/s，该构型的理

论声学特征频率如表 2 所示。将图 6 的突频与理论

声 学 振 型 频 率 相 对 照 ，7.3kHz，11.699kHz 和

15.899kHz分别可辨识为一阶切向、二阶切向和三阶

切向，可见与图 7和图 8中观察的形态是一致的。因

此对如图 1给定构型的推力室，基于本文提出的数值

定容弹模型，能够激发出多模态的声学振型。一阶

切向、二阶切向和三阶切向的振幅分别为 3.788kPa，
1.5871kPa 和 0.5659kPa。所以，对如图 1 给定的构

型，在头部偏心激励作用下，最容易激发的声学振型

是一阶切向振型。这是由于该激励在以圆弧型波面

传播过程中受圆柱形壁面的碰撞、反射和聚焦，从而

容易形成周向传播的压力波或推力室周向高低压分

区的分布形态，从而易于激发出切向振型。切向振

型是对发动机可靠稳定工作危害最大的一种燃烧不

稳定形式，也是工程最为关心的一种振型。

（a）22.6520ms （b）22.7270ms

Fig. 8 Pressure contours of longitudinal section of the

chamber

Table 2 Theoretical acoustics frequencies of the chamber

Mode shape
Frequency/kHz

1T
6.358

2T
10.547

3T
14.508

3.3 收缩比对燃烧室声学特性的影响

工程中，在燃烧室直径和特征长度不变的情况

下，改变收敛段收缩比，形成表 3所示的一组推力室

构型，其中，ζ，D，Lch，Lcv 和 L*分别为收缩比、圆柱段直

径、圆柱段长度、收敛段长度和特征长度。收缩比为

14的构型和上节的构型一样，其反映了在特征长度

不变的情况下推力室构型由细长到短粗的变化。为

此，针对这一组构型，采用数值定容弹模型从最容易

激发的声学振型角度研究了构型变化的影响。在如

上节相同位置施加相同的激励，并在相同的观测点

记录了相应的压力振荡。

对四个工况均观察到了类似图 5的显著的压力

振荡，其频谱分析结果如图 9所示。基于这些构型的

理论声学振型频率对图 9中的突频进行了辨识，相应

振型如图 9所标注。可见，对表 3所示的一组推力室

构型，均激发出了多模态的声学振型的压力振动，但

所激发的声学振型及其振荡幅值随收缩比有明显的

变化。随着收缩比的增加，一阶纵向和一纵-一切振

型削弱，并在收缩比大于 11之后没有出现；而一阶切

向和二阶切向振型在各构型中均会出现，并随收缩

比的增加而不断增强。在圆柱段直径和特征长度不

变的情况下，较大的收缩比使推力室具有短粗的形

状特征（如收缩比为 14时，圆柱段只有 7.1mm），压力

的纵向分布更加均匀和一致，压力波主要通过周向

传播来耗散，所以形成了很强的切向声学振型，而没

有出现纵向声学振型；而较小的收缩比使推力室具

有细长的构型特征，不存在纵向相距很近的两个壁

面使其间的压力分布更均匀的效应，从而压力波在

周向和纵向都可以充分的发展，因此形成了切向振

型、纵向振型和二者的复合振型。可见，相对短粗的

推力室构型，细长的推力室构型更有利于抑制切向

声学振型。

Table 3 Configuration of the chambers

Case No.
1
2
3
4

ζ

5
8
11
14

D/mm
32
32
32
32

Lch /mm
38.4
19.4
11.3
7.1

Lcv /mm
27.9
26.1
24.5
23.3

L*/mm
280
280
280
280

Fig. 9 Results of FFT analysis in case 1 ~ 4

图 10 和图 11 给出了所激发的声学振型频率和

幅值随收缩比的变化。由于推力室圆柱段直径没有

改变，所以收缩比对切向振型频率的影响很小，基本

保持不变。但由于圆柱段长度随收缩比有很大变

化，因此对纵向振型的频率影响显著。切向振型幅

值随着收缩比增大而增大，并且一阶切向和二阶切

向振幅差也越来越大。而一阶纵向和一切-一纵振

幅随收缩比增加而减小，收缩比大于 11时，一阶纵向

和一切-一纵振型消失。
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Fig. 10 Variation of frequencies of the excited mode with

contraction ratio

Fig. 11 Variation of amplitude of the excited mode with

contraction ratio

4 结 论

通过本文研究，得到以下结论：

（1）在圆柱体中进行激励，计算所得声学振型频

率值与理论声学特征频率值相差在 7%以内，表明本

文建立的数值方法是可靠的。

（2）在典型的姿轨控发动机燃烧室 1/2半径处施

加定容弹时，出现了一阶切向、二阶切向和三阶切向

振型的压力振荡，其中一阶切向振型的压力振荡最

剧烈，振幅最大，为最容易激发振型。

（3）在推力室特征长度和圆柱段直径不变的情

况下，随收缩比的增加，纵向声学振型得到削弱，甚

至不再出现，而切向声学振型得到增强。收缩比对

切向声学振型的频率影响较小，而对纵向声学振型

的频率影响较大。和短粗推力室构型相比，细长构

型有利于抑制对发动机危害很大的切向声学振型。
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