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    摘  要 基于经典声学和振动理论 运用流体动力学基本方程描述燃气通道内气体的波

动现象 建立了双组元同轴直流离心式气液喷嘴声学特性分析的物理 数学模型,采用四

端网络方法进行了计算 对单喷嘴声学模拟试验结果进行了分析 结果表明 所建声学特

性分析模型用于分析喷嘴波动过程是可行的 合适的通道长度和节流嘴直径对液氧/煤油补燃循

环发动机高频燃烧不稳定性有明显的阻尼作用  
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Investigation on Acoustic Characteristics of 

Gas-Liquid Coaxial Injector of Staged 
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    Abstract Based on the fundamental acoustic and vibration theories, a physical and mathematical 

model of the acoustic characteristics for a bipropellant gas-liquid coaxial swirl injector was developed. 

The general form fluid dynamic governing equations were adopted to deal with acoustic wave in the 

model. The four-poles net method was used to solve the equations. The experimental results of a single 

injector have been analyzed and discussed. The results showed that the appropriate channel length and 

the diameter of the entrance throttle of the injector would evidently restrain the high-frequency 

combustion instability of LOX/RP-1 propellant rocket Engine. 
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1  引言 

为适应发展高可靠性 高性能 可重复使用大

型运载火箭系列的需要 我国开展了液氧 煤油

高压补燃循环发动机的预先研究及研制工作 发

动机使用双组元气液同轴直流离心式喷嘴构成喷

注器 该喷嘴可明显提高组元的雾化质量及混合

均匀性 同时对燃烧室工作过程的稳定性产生正

负两方面的影响 负面影响表现在气液喷嘴中较

低的压降和较大的流通面积可能导致流量型不稳

定性 喷嘴气体通道与类似于振荡系统的燃烧室

相连 喷嘴声学特性直接与燃烧室声学不稳定性

相关联 正面影响在于喷嘴气通道可视为亥姆霍

兹谐振器 吸收燃烧室声能 合适几何结构的喷

嘴可抑制高频不稳定性的发生 火箭发动机高频

燃烧不稳定性通常表现为声学耦合振型 是由燃

烧室内燃烧过程和声学运动之间耦合的结果 因

此 通过喷嘴声学特性分析 选取合适的喷嘴几

何结构参数来提高燃烧过程的稳定性一直是国内

外研究燃烧不稳定性的重点之一  

本文在考虑喷嘴通道存在流动介质的条件下

基于经典声学和振动理论 对气液喷嘴的幅相

频特性进行了理论分析 并和单喷嘴试验结果进

行了对比 获得燃气通道长度 节流嘴直径以及

工作过程等对喷嘴声学特性的影响规律 所得的

结论可为补燃循环液体火箭发动机气液喷嘴设计

提供参考  

2  物理数学模型 

液氧/煤油高压补燃发动机为富氧燃气发生

器动力循环方案 全部液氧与小部分煤油以高混

合比方式进入燃气发生器进行燃烧 产生的富氧

燃气驱动涡轮后再进入推力室进行补燃 推力室

采用同轴直流离心式气液喷嘴 如图 1 其中心

为轴向进气 富氧燃气 的直流式气体喷嘴 外

壳体为切向进液 煤油 的离心式液体喷嘴 气

液燃料在缩进长度段进行掺混 缩进长度段中液

相对声学特性有一定的影响 但由于这种影响

比较复杂且结构尺寸相对较小 本文暂不予考

虑 声学分析时将喷嘴视为一个管道声学系统

由于喷嘴长径比较大 振荡看成一维的 即压力

密度 速度以及声速等参数沿轴向变化 而在同

一横截面上是一致的 分析时作如下假设  

(1) 忽略液相的存在 流动介质为理想气体  

(2) 流动无旋涡  

(3) 无化学反应 通道内的混合比为一常数  

(4) 振荡作简谐振荡  

喷嘴出口为燃烧室 喷嘴末端视为一个半声

学闭端 而喷嘴入口端为一半声学开端 这样

声学特性分析物理模型如图 2所示 s为喷嘴横截
面面积 在末端 l处为一个声负载 堵盖 其阻
抗为 lz 入口端是阻抗为 0z 的活塞 活塞受到简

谐力
tiepF ω

1= 如果喷嘴入口设置有节流嘴

则活塞的直径为节流嘴直径 这里 声阻抗的定

义为声压和速度扰动的比值 即 vpz ′′=  

分析时 定义了喷嘴无量纲有效长度  

0λll =  

式中 l为气体通道的有效长度 包括喷嘴的
几何长度 考虑喷嘴进出口末端效应以及流动

马赫数的修正量 000 fc=λ 0f 为燃烧室振

荡频率 0c 为喷嘴气通道内燃气的声速  

对该物理模型的气体流动基本方程进行变换

和线性化可得到声波动方程[2,5] 考虑波的入射和

反射 坐标为 x的某气体质点的速度振荡和声压
分别如下  
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式中  

( )( ) ( ) lchzzñcslshñcszzÄ ll γγ +++= 0
2

0 22  

ki ⋅+= δγ 传播常数(复数) 实部表征单位长

度上波幅的衰减量 称为衰减系数 虚部称为相

位常数  

由(1)式和(2)式求得质点的压力振幅和速度振

幅  

喷嘴出口端( lx = ) 
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图 1  气液同轴式喷嘴结构示意图 

Fig.1  Configuration of gas-liquid coaxial injector 

1 节流嘴 2 燃料喷嘴 液态 3 喷嘴出口处扩口 

 

 

图 2  气液喷嘴声学特性分析模型 

Fig.2  Acoustic characteristics analysis model 

of gas-liquid injector 

3  计算方法 

为求解存在复杂的 有气态组元的喷嘴燃气

通道的扰动问题 常将喷嘴气通道视为集中参数

的声振荡系统 并采用电路计算原理和方法 在

这种类比中 声阻抗 az 类比于电阻抗 ez 反映了

系统存在能量的耗损 对本文的声振荡系统 考

虑介质运动速度和喷嘴内部的变截面 将复杂的

气体管路简化为一组简单的计算段 串联的四端

网络 每一计算段由圆筒形通道组成 末端为集

中阻力 引入阻抗 Bz 和体积流量Q 定义分别为  

sczB ρ=    svQ ⋅=       (5) 

式中 ρ为气体密度 c为声速  

在简谐振荡时 入口和出口处的压力 流速

相互关联 假如通道流速小 扰动量也小 这样

对每一个四端网络中的出口与入口处的压力和容

积速度 通过转换矩阵联系起来 得到如下形式  
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对该声学模型 ,考虑负载影响后对入口输

入阻抗的表达式为  

0001 vPz =          (7) 

式中 , 0P 根据管段左端的边界条件求出 此边

界条件由动力学方程求得 由于存在声学负

载 动力学方程表示为  

0000 Ppsvz =′⋅+⋅           (8) 

这样整理后 得到用阻抗 lz 封闭的管段入

口输入阻抗计算公式  
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在小衰减情况下 ikik ≈+= δγ 此时

tgklilth ⋅≈γ (9)式变为下列关系式  

tgklziz
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(10)式中看出 输入阻抗与负载阻抗 喷 嘴通道长度相关 上式考虑了端面阻抗 lzz ,0
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若喷嘴入口设置节流嘴 此时有  

 
2

0
Q

pÄ
z

⋅
=            (11) 

式中 p∆ Q 为喷嘴平均压降和体积流量  

4  结果与讨论 

通常认为 大推力液氧/煤油高压补燃循环火

箭发动机中最为危险的燃烧不稳定性是一阶切向

振型 因此本文不特别说明,频率均指一阶切向振
荡频率 Tf 1 本文燃烧室一阶切向振荡频率取

1940Hz 修正值为 1840Hz[5] 为了使用方便 定

义了无量纲声阻抗 czz ρ= 和节流嘴穿透率
2)( φDDF J= 式中 JD ,

φD 分别为入口节流嘴和

喷嘴气通道的直径  

 
图 3  燃烧室一阶切向频率下喷嘴声阻抗 

与无量纲有效长度 l 的关系 

Fig.3  Injector acoustic impedance vs dimensionless effective 

length for Tf 1  

 

图 3 为针对燃烧室一阶切向振荡 计算得到

的喷嘴声阻抗随无量纲有效长度变化的关系曲

线 计算时考虑了节流嘴 其穿透率 65.0=F 图

中看出 当 5.00 << l 时 随 l 的增大 声阻
抗递减 0.5=l 时声阻抗达到最小值 此时认

为燃烧室声能量通过管道的耗散量最大 而后

逐渐递增 声能量耗散量随着减小 在声能量

耗散最大时 认为喷嘴谐振频率和推力室的振

荡频率一致 发生了谐振  

图 4 和图 5 是由单喷嘴声学模拟试验得到的

压力振幅 A 与 l l 之间的关系曲线 该声学试

验的目的是确定模拟燃烧室固有谐振频率和振荡

衰减率 以及模拟燃烧室和不同结构尺寸的喷嘴

发生谐振时的驻波场振幅分布情况 从图 4 中看

出 5.0=l 附近时 燃烧室压力振幅最小 表明

此时通过喷嘴的振荡能最大 图 3 和图 4 的分析

表明 理论分析与试验结果得到了一致的结论  

 
图 4  一阶切向频率

Tf 1
处压力振幅 A 

与喷嘴无量纲有效长度 l 的试验曲线 

1 11 −Tf < KPTf ,1 2 21 −Tf > KPTf ,1 ) 

Fig.4  Testing data of pressure amplitude of vibration 

varied with injector dimensionless effective length for Tf 1  

 

从图 5 中看出 声学调整通道长度时 出现

了一阶切向振型频率 Tf 1 的分化 5.0=l 时 分

化表现特别明显 这里所谓的“分化”是指出现了一

个低于临界频率 KPTf ,1 的分频 11 −Tf ( 11 −Tf < KPTf ,1 )

和 一 个 高 于 临 界 频 率 KPTf ,1 的 分 频

( 2−Tf 1 > KPTf ,1 ) “临界频率”指在试验模拟燃烧室

没有安装喷嘴但保证燃烧室声速相同的条件下

燃烧室的固有频率 通常认为危险性更大的是第

一个频率 11 −Tf < KPTf ,1 的振荡 因为这种振荡的振

幅比 2−Tf 1 < KPTf ,1 的振荡振幅大 此外 从图 5

看出 通道长度增加 燃烧室固有频率降低 并

且对于第一种分频率 11 −Tf 随着喷嘴有效长度 l
的增加 节流嘴直径 JD 的减小 燃烧室频率明显
降低 而第二种分频率 2−Tf 1 变化不大  

针对燃烧室一阶切向振型 在发动机起动时

和额定工作状态下 计算得到的带节流嘴的气液

万方数据



第 6 期                          补燃循环火箭发动机气液同轴式喷嘴声学特性研究 9 

喷嘴声学特性如图 6 从图中可以看出 发动机起

动时的声阻抗明显高于额定工况时的阻抗 若喷

嘴几何长度取 mm110=l 则起动时喷嘴阻抗是

额定工况下的 5 倍 同时看出 随着燃气通道长

度的增加 两种工况下的阻抗呈现不同的变化趋

势 表明流动介质对声学特性有较大影响 设计

喷嘴长度要兼顾发动机不同的工作状态  

为了消除燃烧高频不稳定性 可以在扰动速

度最大处 工程上通常是在喷嘴入口处设计节流

嘴 以降低通道的扰动速度 减弱扰动对燃烧稳

定性的影响 图 5 可以看出 节流嘴直径降低

燃烧室固有频率随之降低 表明节流嘴直径对燃

烧室声学性能有一定的影响 图 7 给出了由计算

得到的无和有 穿透率为 0.65 节流嘴时喷嘴声

阻抗与频率曲线 图中看出 无节流嘴出现了阻

抗峰值 设置节流嘴峰值明显减弱 表明节流嘴

提高了阻尼效果 改善了喷嘴气通道的声学特性  

   
图 5  一阶切向振型频率 Tf 1 ( )Hz103× 与喷嘴                   图 6  对于一阶切向振型发动机起动与额定 

有效长度 l的试验曲线                                 工况下喷嘴阻抗与几何长度的计算曲线 

1 11 −Tf < KPTf ,1 2 2−Tf 1 > KPTf ,1 )                Fig.6  Variations of acoustic impedance with injector 

Fig.5  Testing data of the first tangency frequency                     geometry length at engine start transient 

of combustion chamber varied with injector effective length                       and rated condition for Tf 1  

 

 
图 7  无节流嘴和有节流嘴时喷嘴  

声阻抗随频率变化对比  

Fig.7  Comparison of the injector acoustic impedance with 

frequency with/without calibration orifice 

图 8  一阶切向频率下喷嘴有效长度与节流嘴最佳组合 

Fig.8  Variations of injector effective length with 

Diameter of calibration orifice for 
Tf1  

万方数据
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5  结论 

喷注器对其一些输出参数的脉动和相位的变

化对燃烧室压力脉动作出响应 并在一定条件下

产生振荡 起到振荡器的作用 气液喷嘴类似于

亥姆霍兹谐振器 声腔 吸收燃烧室声能 抑制

高频燃烧不稳定性的发生 因此 在液体火箭发

动机喷嘴器设计时 要充分考虑其动态特性和声

学特性 保证所设计的喷注器具有较高的性能和

高的燃烧稳定裕量 对气液喷嘴的声学特性进行

了理论与试验分析 获得了喷嘴气通道长度 节

流嘴直径对工作过程稳定性的影响规律 确定了

两者之间的最佳组合关系 结果表明 燃气通道

长度 节流嘴直径和发动机工况对喷嘴声学特性

有较大的影响 喷嘴进口处设置节流嘴 降低此

处的脉动速度 提高发动机工作稳定性 通道长

度增加 燃烧室固有频率降低 声学上调整喷嘴

通道长度和燃烧室危险的一阶切向振型 Tf 1 声振

频率的相互关系时 喷嘴无量纲有效长度约等于

通道声振的半波长 此时燃烧室工作过程的稳定

性提高 喷嘴声学特性研究可为喷嘴热模拟试验

方案和发动机喷嘴设计提供重要的依据  
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6  结束语 

本文确定了全流量补燃循环液氧/甲烷发动机

初步的系统方案 对发动机的系统参数 结构质

量进行了分析计算 计算分析表明 全流量补燃

循环发动机具有较高的功率水平 高的室压能力

综合分析了国外研究资料及其提出的发动机室压

选取原则 对于实际研制全流量补燃液氧/甲烷发

动机 借鉴正在研制的液氧/煤油高压补燃发动机

认为燃烧室压力选取 18MPa 22MPa是合理的  
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