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声腔深度和相对开口面积的确定
葛明龙，郑孟伟

(北京航天动力研究所，北京100074)

摘要：根据二维声腔模型的声学试验结果和四分之一波管的理论公式，给出了直孔(槽)

声腔和四种有进口肋声腔的有效深度计算公式。用该公式对几个推力室进行验算，得到可借鉴

的声速比数值范围。依据设置声腔的二十多个推力室的稳定性鉴定试验数据，统计得到声腔相

对开口面积的经验公式。
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DeteHllination of the Depth and fⅫactional Open

Area for Acoustic Cavity
Ge Minglong，Zheng Mengwei

(Beijing Aemspace Ptopulsion Institute，Beijing 100074，Cllina)

Abstract：Based on me testing data Of 2D acoustic model aIld tlleoretical equations for quarter

waVe tube，a new memod fbf iIetcrmiIling也e e伍ectiVe deptll of dif凳rent哆pe of acoustic caVities is

presented．The sound velocity ratio for several practical tllrust ch锄berS caIl be obtained by tlle

metllod．7Ihe result shOws tllat mis value v砸es仃om 0．50 to 0．78．Fu劬e彻ore，according to tIle

stability testing data of more tllaIl twent)r types of tllrust ch诫fs，a new eInpirical equation for
calculating tlle仃actional open area of acoustic cavity is also酉Ven out．

Key words：山mst chamber； co血bustion s协bili哆； acoustic cavity

符号说明

L——

W——

C一
口——

A、B、C、D一
7一

声腔几何深度，mm
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声速，叫s

声腔阻尼系数哺1，sd

系数

等熵指数

J乙。一
d——
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声腔有效深度，mm

直径，lm
频率，Hz

系数
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下标

1 引言

尺一气体常数，删，l<
伊。一燃烧效率
p一压力，MPa

c一燃烧室

声腔是抑制液体火箭发动机高频不稳定燃烧

的阻尼装置之一。例如，美国航天飞机的OME、

PRCS等发动机都采用了声腔。

现有的声腔设计计算方法虽已使用了多年【l'2J，

但仍有不足之处，主要是声腔的几何深度与有效

深度的比值取为常数0．8是不确切的。二维声腔

模型的声学试验结果【3】和直孔声腔的有效深度

新公式【4】都表明，该比值是随声腔的深宽(径)

比减小而减小的变数。另外，有进口肋声腔的折

合深度公式有些问题，给出的声腔内平均声速与

燃烧室声速的比值范围及声腔相对开口面积与

r．

U

r 一 燃气温度，K
仃 一 声腔相对开口面积
，一面积，mm2

s一声腔

频率的关系曲线也不尽合适。为此，本文进行了

改进。

2声腔的型式和有效性

火箭推力室常用的声腔型式有两类，一类是简

单的直孔(槽)声腔，主要有直孔声腔、直槽声腔

和四分之一圆周导引的直槽声腔；另一类是有进口

肋的声腔，主要有矩形、斜边倒圆、450斜边、四

分之一圆周等进口声腔。如图1和图2所示。

各种声腔都能抑制高频不稳定燃烧，关键在

于声腔的深度、宽度和进口部分的尺寸要取得合

适，才能保证声腔的有效性。

(a)直孔或直槽声腔 (b)l，4圆周导引的直槽声腔 (c)直孔声腔的周向布置 (d)直槽声腔的周向布置

图1直孔(槽)声腔

Fig．1 Quarter waVe tIl_be柚d simple caVity

1一喷注器面；2一燃烧室内壁

i声
I

(a)矩形进口声腔

哐产哐孚
(b)斜边倒圆进口声腔 (c)45。斜边进口声腔 (d)l“圆周进口声腔(有重叠量)

图2有进口肋的声腔

Fig．2 Acoustic cavity wim typical en衄nce configu硼∞s
1一喷注器面；2一燃烧室内壁

文献【5】用一种全尺寸推力室试验件对直槽声 腔进行了变几何深度和宽度的试验研究。该试验
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件的部分参数见表1。用6．5克火药进行的一阶切

向不稳定燃烧鉴定性试验数据见图3。图3还给出

了声腔阻尼系数的理论计算曲线【5J(理论公式的评

述和改进另文发表)，其中图3(b)是根据图3(a)

绘制的。该图表明，理论曲线与试验数据较吻合，

且有以下特点：

(1)一种推力室存在一个最佳稳定点，其阻尼

系数最大，推力室的稳定裕度也最大；

(2)在最佳稳定点的四周存在一个椭圆形的稳

定区域，其阻尼系数较大，区内各点都是稳定的；

(3)以最佳稳定点为起点，当减小声腔宽度时

(欠阻尼)，阻尼系数减小很快；当增大声腔宽度

时(过阻尼)，阻尼系数减小较慢；

(4)以最佳稳定点为起点，当减小或增大声腔

几何深度时，阻尼系数的变化特点类似于它随声

腔宽度变化的特点；

(5)稳定区外的稳定点多出现在声腔宽度和

几何深度较大时。

根据以上特点，为了确保声腔阻尼一阶切向

振动的有效性，应当瞄准最佳点设计声腔，并可

适当将声腔宽度和几何深度取大一些。

表l一些发动机及试验件的声速比C／cc
Tlab．1 so啪d velocny谢o cj／cc for several pmc&al rocket engines

oME试验件
发动机 PRCS OME 0ME试验件(R0cketdyne) 全尺寸试验件

(Bell)

直槽(1，4圆
声腔型式 直孔 斜边倒圆进口 直槽

周导引)

燃烧室直径以，唧 99．1 208．3 254 197．9

喷注器型式 双股互击 双股自击 三股互击 双股互击

边区液膜 l，4燃料 无 一般占2．7％推进剂，可变 7．2％燃料 无

四氧化二氮
推进剂 四氧化二氮，一甲基肼

，混肼50

混合比 1．60 1．65 1．52～1．80 1．42～1．88 1．60±20％ 1．60

燃烧室压力见，MPa 1．05 O．86 O．767～0．967 O．774～O．967 0．68～1．02 O．843

燃烧室声速C。，IIl，s 1150 1144 1148 1151

一阶 一阶 一阶 一阶 一阶 一阶 ～阶 一阶
阻尼振型 一阶切向 一阶切向

切向 径向 切向 径向 切向 径向 切向 径向

频率六=丘，Hz 6803 3219 6698 3219 6698 2640 5493 2649 5513 3409

声腔几何深度L，mm 25．4 38．1 12．7 31．75 lO．67 “．45 12．7 41．9l 19．53 33．02 38．1

声腔宽度W，mm d=4．33 (10．3)～12．7 (10．2)～15．3 20．3 12．7 15．“

重叠量日，咖 0

声腔有效深度t，姗’ 27．24 56．96 36．05 51．73 34．38 66．05 40．12 53．38 35．60 40．10 46．39

声腔平均声速C。，m，S．‘ 741．3 733．4 965．9 6166．1 921．1 697．5 881．6 565．6 785．0 546．8 632．5

声龇C sfCc 0．645 O．641 O．844 0．582 0．805 0．610 O．77l O．493 O．684 0．475 0．550

注：+直孔声腔是用公式(1)和(2)计算的，其余声腔是用公式(5)计算的：+·是根据六和t值由式(1)计算的。
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3声腔的有效深度

对于直孔声腔(四分之一波管)，由于存在图

4所示的进口效应，等于四分之一谐振波长的不是

声腔几何深度，而是声腔有效深度

铲L+血=丢以=净埘 ㈩

式中的声腔谐振频率丘等于需要阻尼的燃烧室某

一声学振型固有频率正(丘的公式见文献【2】)，

△L则是辐射质量引起的管端修正量，依照亥姆霍

兹谐振器(双向辐射)的公式缸=O．85d【41，可
得四分之一波管(单向辐射)的公式：

△L=O．425d (2)

由式(1)和(2)得

L

当：了L (3)
t 墨+o．425

”’

从此式计算得到的直孔声腔深度比L／t与深径

比￡／d的数值关系见表2。

表2声腔的深度比L／匕与深宽(径)比L／w(d)的数值关系
Tab·2 mdepm州oL／t硒afllnc妇0fmc
deptll+widm(diameter)ra60L门矿(d)

深宽(径)比
L，W(d)

0．5 1．O 1．5 2．0 3．0 4．0 声腔型式

深度比

L|L。
0．54l 0．702 0．779 0．825 O．876 0．904 直孔声腔

0．344 0．540 O．667 O．755 O．871 0．943 直槽声腔

注：直槽声腔的宽度W=15mm

对于直槽声腔和四种有进口肋的声腔，图5

至图7给出了用二维声腔模型进行声学试验的结

果。试验数据点表明，声腔有效深度与几何深度

的关系接近线性

L r

吾_P蚩+Q (4)
W W

～ 一

式中系数P、Q的数值见表3。

表3各种声腔的系数P、Q、A、曰、C、D等数值

Table．3 Data oftllecoe塌cientP、Q、A、曰、C如dD fordi跪糟nttypesofacoustic ca“ties

声腔宽度W
声腔型式

(mm)
P Q A 口 C D

38．1 0．786 0．77l
直槽 0．804 0．00047 1．239 0．0123

25．4 O．792 0．927

38．1 0．727 1．386
450斜边进口 0．817 0．00236 2．487 O．0289

25．4 0．757 1．753

38．1 O．724 1．503
矩形进口 0．814 O．00236 2．697 O．0313

(25．4) (0．754) (1．901)

38．1 O．735 1．318
斜边倒圆进口 O．825 0．00236 2．365 0．0275

(25．4) (O．765) (1．667)

38．1 0．722 1．589木

l，4圆周进口 0．812 0．00236 2．852 O．033l

(25．4) (0．752) (2．010)

注：+按图7的试验数据，Q=1．723，扣除重叠量日=5．1mm后得此数。

对于直槽声腔和450斜边进口声腔，根据两个

声腔宽度下的P、Q值，可以线性插值得到任意

声腔宽度的P、Q值。对于另外三种有进口肋的

声腔，虽然只有一个声腔宽度下的P、Q值，但
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鉴于其与45。斜边进口声腔在结构上的相似性，可

借用45。斜边进口声腔的比例关系，近似得到另一

声腔宽度下的P、Q值(表3括号内数值)，然后

线性插值得到任意声腔宽度的P、Q值。于是有

专=(A—Bw)专+(c一。w)+导 (5)
W W

、 7

W
～

式中，日为声腔进口重叠量(见图2(d))；系数

A、B、C、D的数值见表3。

当取声腔宽度W=15姗时，用公式(5)计
算得到的直槽声腔深度比L／L。与深宽比L，Ⅳ

的数值关系见表2。直孔(槽)声腔的该数值关系

表明，现有的声腔设计计算方法的L／L=0．8只

对应着某个较大的L／W(d)值，用于其他

L／w(d)是有误差的，特别是L／W(d)值较小时

误差较大。

文献【4】对不同声腔深度的声学试验谐振频率

和热试谐振频率进行了对比，据此可以认为公式

(1)和公式(5)也适用于热试状态，但C。应取

声腔内热气的平均声速。

由于实际声腔与二维声腔模型有差别，且模

型的声腔宽度较大(25．4Illlll～38．1mm)和声腔宽

度试验点较少，因此公式(5)的计算结果是有一

定误差的。通过更多的声学试验，有望进行修正，

以减小此误差。

4声速比

用公式(1)至公式(5)计算声腔有效深度

并确定几何深度时，需要知道声腔内平均声速C。

的数值。然而C。值受推进剂、混合比、燃烧室压

力、喷注器、液膜量等因素的影响，并直接与声

腔的型式、几何参数和防烧蚀措施有关，难以准

确计算和试验测定。

现有的声腔设计计算方法是根据燃烧室热力

数据计算燃烧室声速：

e=织√舭丁 (6)

然后根据经验数据选一声速比C。／C。的数值，相

乘得到C。值。

为了验证现有声腔设计计算方法给出的声速

比e／Cc=o．5～o．66的适用性，用以上各公式对

PRCS、OME等发动机及试验件进行了验算，得

出的声速比见表1。

表1的数据表明，对于阻尼频率为2640Hz～

3409Hz的一阶切向振动C。／C，=0．475～0．64l，

与原设计方法给出的C，／e=o．5～o．66较接近；

对于阻尼频率为5493Hz～6803Hz的～阶径向等

振动C，／C。=O．645～0．844，则高出原设计方法的

数据较多。另外，直孔(槽)声腔的C。／C，要小

一些，有进口肋声腔的C。／C，值则大一些。该结

果可用声腔内燃气温度的分布和声腔位置解释。

声腔入口附近的温度较高，距入口15IIlIn内温度

急剧下降，但深度超过30mm后温度几乎保持不

变【4】。有进口肋声腔位于燃烧室前端，其温度要高

一些：直槽声腔一般位于喷注器面外侧，其温度

要低一些。

根据反算的声速比数据，并考虑到较小的声速

比对应着较大的声腔深度，而阻尼一阶切向振动的

声腔深度又应取较大值，建议在设计声腔时取

C。，C，=0．50～0．59，直孔(槽)长声腔，

丘“500Hz；

C。／C，=O．59～O．68，直孔(槽)短声腔，

正>4500Hz，及有进口肋的长声腔，正<4500Hz；

C。，C，=0．68～0．78，有进口肋的短声腔，

，>4500Hz。

5声腔相对开口面积

声腔相对开口面积等于n个同一种声腔的开

口面积之和除以燃烧室圆形横截面积：

∑t仃=} (7)
F

、

对二十多个推力室的稳定性鉴定试验数据进行

了统计，绘成图8。据此得到供设计用的经验公式

仃·正=600±100 (8)

建立该式时，已将与声腔宽度成正比的仃值适当

放大。一般设计可取仃·正=600；为了结构紧凑，
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则可取仃·．C=500，但离不稳定区域较近：取

仃·．f=700会使推力室尺寸和结构质量增大，必

要性不大。

式(8)的适用范围为．f=2500Hz～8000Hz。

当丘<2500Hz和丘>8000Hz时，由于试验点较少，

不足以对式(8)的适用性作出评价，有待补充试

验数据。

可以预见，对于阻尼频率小于2000Hz的振

动，会使声腔尺寸过大(仃>0．3)。在这种情况下，

应改用其它装置和措施来抑制不稳定燃烧。

6结论

(1)常用的直槽(孔)声腔和四种有进口肋声

腔，其有效性已被很多试验证实。试验数据与文

献【5】的声腔阻尼系数理论曲线较吻合。

莒25·4
邑20．3
釜

憷15．2

髫102
恨5．1

稳定区_、 ⋯L．口稳定
＼^ 广口=600s。二罘箍定

∥秭 ， ·临界
。(A县住)

|I饧哆杉箔a’28慨i一
．＼g烂彩燃 t

，J-褂

．<lHC、0‘磁．
＼Jf d：200；≮o 口=400s-’

(2)为了有效地抑制高频不稳定燃烧，声腔深

度和相对开口面积要取得合适，最好能使声腔谐

振频率等于需要阻尼的燃烧室声学固有频率，并

使声腔阻尼系数最大。

(3)本文对现有工程上采用的声腔有效深度

公式L。=L／O．8进行了修正，认为对于直孔声腔

有效深度公式采用L。=L+O．425D更合适，并

根据二维声腔模型的声学试验数据得出了直槽声

腔和四种有进口肋声腔新的有效深度经验公式。

(4)本文通过验算，对现有设计方法给出的声

速比C。／C，=0．50～0．66进行了修正，扩大了取值

范围，并针对不同的声腔给出不同的声速比范围。

(5)本文对二十多个推力室的稳定性鉴定试

验数据进行了统计，得到声腔相对开口面积的经

验公式。

邑looo

籁
谣

器500
翻
忸

O

I
Ⅳ=12．7mm

▲， W=1 S．力mm

觚
U，=10力nm

l

力
||令@ I

、：l芦20．3mm

分心 1
．’-55．1mm
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