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液氧煤油气液同轴直流离心式

喷嘴的声学模拟实验研究
李龙飞，陈建华，张蒙正，夏开红，吕发正

(陕西动力机械设计研究所，陕西西安710100)

摘要：气液同轴直流离心式喷嘴对补燃发动机燃烧室高频燃烧稳定性有显著影响。为研

究气液同轴直流离心式喷嘴的声学特性，在大气环境条件下进行了单喷嘴声学模拟实验。通过

安装在模拟燃烧室外侧的扬声器激发声学振荡，利用声学探针测量燃烧室内的声压，获得了喷

嘴长度、节流嘴直径对燃烧室声学特性的影响规律，确定了喷嘴长度与节流嘴直径的选取原则。
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Acoustic modeling experimental inVestigation

of the LOX爪erosene gas一1iquid coaxial

orifice—swirlinjector
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Abstract：The bipropellant gas—liquid coaxial odfice—swirl injector has great ef艳cts on the

lligh—f琵quency combustion instability of the LOX／kerosene staged combustion cycled engine．For

investigation me acoustic characteristics of the injector， acoustic modeling test at 1 atm was

conducted．The vibration was excited by the loudhailer fixed on the outer of the modeling combustion

chamber，and me pressure su略e of the combustion ch锄ber was measured by the acoustic probe．The

disciplin撕an that the configuration par锄eter，such as the channel 1ength of the injector and the

diameter of the t11r．ottle af艳cting on the acoustic characteristics was obtained’and the selection

principle of the channellengm aIld me diameter of me tIlIDttle was also established．
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燃烧不稳定性一直是液体火箭发动机研制中

最困难和最关键的问题之一。高频燃烧不稳定性

通常是发动机燃烧过程与声学相互耦合的结果，

研究工作通常也是从燃烧过程和声学过程两方面

着手⋯。为了使火箭发动机能正常、可靠工作或增

大稳定性裕量，各国的科研工作者已经研究了包

括隔板、声腔、声槽以及可燃肋等多种阻尼装置，

它们提高燃烧稳定性是由于改变了推力室的声学

特性和／或吸收了振荡的能量。

大量研究表明，气液喷嘴对高频燃烧不稳定

性将产生显著影响，通过喷嘴声学特性分析，选

取合适的结构参数以提高燃烧过程的稳定性一直

是国外研究燃烧不稳定性的重点之一【卜31。近年来

国内也相继开展了这方面的研究，周进等【4】在氢氧

同轴式喷嘴的声学实验中，发现该类喷嘴在一定

的工作参数范围内会发生尖锐的啸叫，其主要成

份为高频噪声，这种啸叫可能诱发高频燃烧不稳

定性，较大的喷嘴缩进比对啸叫有明显的抑制作

用。文献[5】对液氧煤油气液喷嘴的声学特性进行

了理论分析。本文介绍了液氧煤油补燃发动机推

力室气液同轴直流离心式喷嘴的声学模拟实验原

理、方法及结果。

2模拟实验原理

单喷嘴声学模拟实验的目的是确定模拟燃烧

室的谐振频率、模拟燃烧室和不同结构尺寸的喷

嘴发生谐振时驻波场的振幅分布以及喷嘴长度和

喷嘴入口处的节流嘴直径对燃烧室声学特性的影

响，为液氧煤油补燃循环发动机气液喷嘴设计提

供参考。声学实验也遵循复杂过程近似模拟的基

本原理和方法，包括几何相似和边界条件相似。

2．1几何相似

单喷嘴声学模拟实验是在常温常压下进行，

实验首先需要满足几何相似，包括使用真实喷嘴

或几何相似的模拟喷嘴以及声学特性相同的模拟

燃烧室。真实燃烧室如同一个入口和出口两端为

声学闭端的圆柱谐振器⋯，模拟燃烧室的几何尺寸

是保证与真实燃烧室的固有声学频率相同。

大推力液体火箭发动机研制经验表明，燃烧

室发生高频燃烧不稳定性通常对切向振型敏感，

破坏性最大的也通常表现为切向振型，因为它的

压力振荡波破坏了热边界层，导致燃烧室壁面和

喷注器迅速破坏甚至烧毁⋯。因此，本实验的重点

是针对燃烧室一阶切向振型．^，，模拟燃烧室的设

计，保证与实际燃烧室有相同的一阶切向振型：

Zr=∞九盯。

2．2边界条件相似

(1)燃烧室声学边界条件：燃烧室入口和出口

截面的声学闭端以及刚性侧壁；

(2)燃烧室头部声学边界条件：液氧煤油补燃

发动机燃烧室头部声学性能主要由喷嘴气体通道

的声学性能决定。喷嘴气体通道的声导纳取决于

喷嘴无量纲有效长度：

z=z／矗

式中，z为喷嘴有效长度，包括喷嘴几何长度、进

出口效应修正和喷嘴马赫数的修正；矗为喷嘴为

一阶纵向振型的波长。

单喷嘴声学模拟实验要同时满足条件

．不，=∞聍盯和r=c绷盯是不可能的，本实验优先满

足条件r=cDn盯。对于满足几何相似的喷嘴，要

满足条件丁=cD，l盯就是满足凡=c伽盯。因此，模

拟燃烧室声学试验的固有频率将比真实燃烧室固

有频率小石=co，Ⅳ／co，盯倍，式中c0．Ⅳ为真实喷嘴中
的燃气声速；矗。为大气声速，取340m知。

3实验系统与方法

无空气吹风的单喷嘴声学模拟实验系统如图

1所示。根据声压分布16J，切向振型的声压幅值在

室壁处最大，径向振型幅值在中心处最大。因此，

本实验中喷嘴紧靠燃烧室的室壁，靠近内底的侧

壁上安装一个扬声器以激发振荡，它与信号发生

器相连，信号发生器可以产生不同频率的声振，

传给扬声器的信号用频率计和微伏计监测；扬声

器中心对称的位置上安装一个麦克风测量扬声器

激发的声压振幅，麦克风的信号传递给微伏计和

示波器。燃烧室出口插一个声学探针，探针可以

在燃烧室任何轴向、径向和周向位置上进行扫描，
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用来测量模拟燃烧室内的声场，找出节线并判断

振型。

1一模拟燃烧室；2一盖板；3一声学探针；4一扬声器

5一模拟内底；6一喷嘴；7一麦克风；8一频率计；

9一信号发生器；10，ll一微伏计；12一示波器

图1 单喷嘴声学模拟实验系统

Fig．1 Schematic of the sin91e一Ⅻector acoustic

mOdeling test system

真实燃烧室为一个闭端／闭端的谐振器，为模

拟出口的声学闭端，在模拟燃烧室出口放置一个

带孔或缝隙的盖板。但盖板缝隙大小或孔径较难

确定，并且加盖板时声压来回反射加大测量和分

析的难度。因此，为了简化模拟试验，模拟燃烧

室出口不带盖板，模拟燃烧室为闭端，开端的系统，

这时要使闭端／开端的模拟燃烧室与闭端，闭端的

真实燃烧室声学特性一致，需满足条件：出口声

学开端模拟燃烧室的二阶纵向频率与出口闭端的

真实燃烧室一阶纵向频率相等，这样声学开端的

燃烧室长度为声学闭端燃烧室长度的1．5倍。

液氧煤油补燃发动机推力室采用气液同轴直

流离心式喷嘴，富氧燃气从直流式气体喷嘴进入，

液体燃料从离心式液体喷嘴进入，两者在缩进室

进行掺混和开始化学反应。模拟实验用的喷嘴实

验件采用圆套筒结构，如图2，通过更换喷嘴外壳

体改变不同的节流嘴直径锨，通过滑动喷嘴外壳

体套筒改变喷嘴长度Z。模拟实验喷嘴结构参数的

变化范围见表1。

1一喷嘴内壳体；2一喷嘴外壳体；3一节流嘴

图2声学模拟试验的喷嘴

Fig．2 Schematic of a两ector of acoustic modeling test

～

表1模拟喷嘴结构参数(单位：mm)

7rab．1 Par锄eters of me modeling injector

名称 节流嘴直径砌 喷嘴长度Z

喷嘴 6～8 50～75

4实验结果与分析

两端封闭的圆柱形燃烧室横向振荡固有频率

用下面简化公式计算：

z，一=％，，争(1一讹2)n5“C

式中，f，，为切向、径向振型阶数，f-o，1，2，3⋯，

_『=o，1，2，3⋯，f，歹不同时为o；呸．，为贝塞尔函数

根值；讹为燃烧室的马赫数；d．为燃烧室的直
径；cc为燃烧产物的声速，q=缈·cc砷，妒为燃烧

完全程度，c棚为燃烧室理论声速。

不考虑推力室头部内底附近“冷区”的影响，

两端封闭的圆柱形燃烧室纵向振荡固有频率用下

面简化公式计算：

稀。⋯=兰．!f1一讹21几r，oE地2i。i。11一』惯a J
‘k

式中，七为纵向振型阶数，尼=l，2，3⋯；L为燃烧

室有效长度，t=k十2／3 Lf，；k为燃烧室圆柱
段长度；t，为喷管收敛段长度。

表2给出了计算和不带喷嘴进行声学模拟实

验测得的燃烧室前几阶谐振的固有频率。从表中

可以看出，对于切向和径向振型，计算值与实验
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结果吻合很好，纵向振型有一些差别，原因主要

在于真实燃烧室有收敛段，模拟燃烧室为圆柱形，

其燃烧室有效长度的折算系数2，3略微偏大。

表2燃烧室固有频率(单位：Hz)

Tab．2 111e inherent fkquency of tlle modehng

combustion ch锄ber

一阶 二阶 一阶 一阶 二阶
名 称

切向 切向 径向 纵向 纵向

计算值 2669 4427 5554 1250 2500

实验结果 2668 4426 5552 1234 2464

图3给出了燃烧室一阶切向振型频率f丁随

喷嘴长径比Z／d变化的实验曲线，实验时对于不

同的节流嘴直径，改变喷嘴长度。实验观察到了

一阶切向频率的“分化”，这里所谓的“分化”是

指出现了一个低于临界频率．f，。，的分频

工，，。(Z，，。q跏，)和一个高于临界频率五，，的分频

工m(工m领，．。)。“临界频率”指的是，在模拟燃
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ZL，的振荡，因为ZL，振荡频率值比

Zm低但振幅比Z，．：的振幅大。

从图3中看出，长径比小于7．5、节流嘴直径

一定时，喷嘴长径比增加，燃烧室固有频率整体

呈降低趋势，其中燃烧室分频．‘，．降低明显，而分

频．f，，变化不大；长径比大于7．5时，长径比增加，

两个分频的频率变化均不明显。长径比一定时，

节流嘴直径的减小也得到同样的结果。

图4给出了燃烧室压力振幅A随喷嘴无量纲

有效长度z变化的实验曲线。从图中可以看出，节

流嘴直径一定时，喷嘴气通道长度增加，对于分

频正，。，模拟燃烧室的振幅是不断降低的，而对于

分频Z，，，振幅不断增大；在相同的喷嘴长度下，

随着喷嘴节流嘴直径的增大，模拟燃烧室的分频

正，．，对应的振幅随之增大而增大，分频工m对应的

振幅是随之增大而减小。

为了使燃烧室两种分频率都有较小的振幅，

对于确定的节流嘴直径，取一阶切向振型的两种

分频率下压力振幅随长度变化曲线的交点作为最

佳喷嘴长度。从图中看出，喷嘴无量纲有效长度

r=0．5时两曲线相交。理论计算[5】表明，丁：o．5时

喷嘴声学阻抗最小或者说声学导纳的实部达到最

大值，在该值下从燃烧室可以通过喷嘴气通道给

补燃发动机推力室气路喷前的燃气通道“传送”

最大的振荡能量。

17d

图3燃烧室一阶切向频率随喷嘴长径比的变化曲线

Fig．3 Experimental cun，e of工r～z／d
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图4燃烧室声压幅值随喷嘴无量纲

有效长度的变化曲线

Fig．4 Exp嘶mental curve of A—i
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喷嘴节流嘴直径和喷嘴无量纲有效长度的最

佳组合如表3。从表中可以看出，随着喷嘴节流嘴

直径的减小，喷嘴最佳的无量纲有效长度随之减

小，这两个数值可同时保证两种一阶切向振型的

振幅有较小值；为了使燃烧室内的谐振振幅有较

低值，无量纲喷嘴有效长度f=0．5左右。

表3节流嘴直径与喷嘴无量纲有效长度的最佳组合

Tab，3 Thep曲1erp锄meters of砒一f

节流嘴直径
6 6．5 7 7．5 8

(mm)

无量纲喷嘴

有效长度
0．50l O．511 0．516 0．524 0．533

5 结论

为了优化某液氧煤油补燃发动机推力室气液

同轴直流离心式喷嘴结构，设计了与真实燃烧室

声学特性一致的模拟燃烧室，在环境压力下进行

了单喷嘴声学模拟实验，得到的主要结论如下：

(1)喷嘴气通道长度增加，燃烧室固有频率降

低；对于燃烧室一阶切向振型，喷嘴无量纲有效

长度为0．5左右是最佳的，此时可以通过喷嘴气通

道向补燃发动机气路“传递”最大的燃烧室振荡

能量。

(2)喷嘴节流嘴直径减小，燃烧室固有频率降

低；

(3)对于每一节流嘴直径，存在一个相对最佳

的喷嘴有效长度，保证燃烧室一阶切向固有频率

的两个分频均有较小的声压幅值。
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