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　　摘　要：动态压力数据对于燃烧室声学特性及燃烧不稳定性的分析具有十分重要的意义，由
于测点数量有限，实际工程分析中还需要借助声学仿真补充模态分布及频响曲线等多维信息。某

些情况下，主次模态频率间隔较小、主模态幅值不太突出，声学测量和仿真之间的误差会严重影响

对实际声模态类型的判断。通过燃气发生器缩尺件声学实验及仿真计算，具体分析了在燃烧室声

学特性分析过程中的各种误差源，其中包括测量点位置、来流温度、喷注及测量缩进小腔等。研究

表明：声学仿真能够准确得到实际的声学模态频率分布，平均温度引起的频率差异不可忽略，非波

腹位置处测量的模态幅值需要考虑测点位置的影响，喷注缩进小腔能使特定模态幅值降低，而测

量缩进小腔会导致某阶模态幅值的测量结果偏高。
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０　引言

液体火箭发动机的高频和中频燃烧不稳定问

题包括了燃烧室内燃烧过程以及扰动传播过程，后

者是燃烧室声学的主要研究内容［１２］。扰动在燃烧

室内以波的形式传播，波动的边界条件将根据燃烧

室、喷管以及喷管形状来确定。这些边界条件是对

波动的物理约束并导致产生一定的不连续振型，即

只能由一定的频率和波型出现，在理论上频率和波

型是本征值和本征函数［３４］。

对燃烧室或发生器开展声学分析的意义在于：

当发生振荡时，它们与弦和膜片的振动以及风琴管

和闭合室的振荡等经典问题的频率和波形相类

似［５６］，通过线性声学分析可以获得相应燃烧室几

何条件下的一些频率特性、模态分布及边界阻尼特

性等，对于发动机燃烧稳定性设计具有非常重要的

意义。例如，燃烧室低阶声学模态频率往往与发动

机不稳定频率接近，实际的设计过程中需要以此为

参考来设计喷注器［７］，使其推进剂燃烧的特征时间

ｔ远离这些频率对应的时间，以免引起谐振。
考虑到发动机的结构及热防护等问题，地面试

车时，某型号液体火箭发动机燃气发生器［８］的动态

压力测点只有一个。当发生高频声学型燃烧不稳

定现象时，该点的动态压力数据是所有后续分析的

唯一依据。对该点数据的判读通常需要借助声学

仿真计算，通过对比各阶声模态频率与动态压力的

突频来确定主要的声学振型，为进一步的改进措施

提供重要的参考，故其准确性尤其关键。

然而，某些情况下，上述过程的误差影响因素

有很多［９１１］，准确的判读并不容易，例如，仿真得到

的模态频率与实测的动态压力信号突频不能完全

吻合，甚至某些模态频率并未在试车数据中出

现［１２１３］。因此，仍然有必要针对上述过程中存在的

一些误差因素进行分析讨论。

１　基本原理

声学方程的任何一种形式都可以从流体的连

续方程、运动方程、能量方程、物态方程推导而来。

通过对流体方程进行线化和不同的假设可以得到

不同形式的声学方程［１４］。静止流体介质中的声传

播方程为

!

２ｐ′－１
ｃ２０
２ｐ′
ｔ２
＝υ－ρ０

ｑ
ｔ

（１）

式中：ｐ′为动态压力；ｃ为声速；ｔ为时间；ｒ为密度；ｕ
为速度；ｑ为源项；下标０为平均量。通常情况下在
稳定的简谐激励下引起稳定声场，因为相当多的声

源都是作简谐振动的。另外，根据傅里叶级数或者

傅里叶变换，任何随时间的振动都可以看作是多个

简谐振动的叠加或积分。采用变量分离方法求解

基本声学方程，以此介绍时域形式与频域的转化方

式。设

ｐ＾＝ｐｘ，ｙ，( )ｚ·ｅｊωｔ

ｑ＝ｑ０ ｘ，ｙ，( )ｚ·ｅｊωｔ
（２）

如果要求解方程，还需要对方程的部分变量进

行约束，形成封闭的方程组，才能确定方程的唯一

解。这里的约束的变量就是声学边界条件。声学

边界条件可以归纳为以下３种：声质点速度边界条
件、声压边界条件和混合边界条件（阻抗边界条

件）［２］。

１１　声质点速度边界条件
声质点速度边界条件的表现形式为

υｎ ＝υ
－
ｎ （３）

在某些声学边界网格上给定声质点速度进行

约束，比如用边界元方法求解一台柴油发动机的振

动声辐射，就可以将发动机表面结构振动速度映射

到声学边界网格上，然后基于声学边界网格的声质

点速度进行声场求解；在其他的声学问题中也可以

给定声质点速度边界条件。

１２　声压边界条件
声压边界条件的变现形式为

ｐ＝ｐ－ （４）
在某些声学边界网格上给定声压值进行约束，
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形成封闭的求解方程组。

１３　混合边界条件

混合边界条件又叫阻抗边界条件，其表现形式为

Ａｐ＋Ｂυｎ ＝Ｃ （５）

式中Ａ，Ｂ，Ｃ为已知常数，通过某些声学边界网格上

的声质点速度与声压关系来定义边界条件。混合

边界条件可以通过实验或者一些经验公式得知，其

物理意义主要表现为声学边界网格的吸收效果或

者反射系数。

通过求解波动式（１）获得某个封闭空间的声模

态，其本质上是求解一个大型稀疏矩阵的特征值及

其特征向量在空间的分布。

２　实验装置

与推力室情况不同，实际燃气发生器出口并不

存在声速面，而是位于下游涡轮静子出口附近。因

此，本文研究对象为燃气发生器和涡轮静子的组合

件缩尺模型（见图１），其中采用多孔结构代替涡轮

泵静子出口，近似模拟涡轮静子出口声学阻抗边

界。缩尺件模型由四部分可拆卸结构共同组成，分

别为喷注器头部（缩进小腔）、燃烧室、连接弯段以

及涡轮泵模拟段。

图１　缩尺件结构及声源点、测点位置

Ｆｉｇ１　Ｓｕｂｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆａｃｏｕｓｔｉｃ

ｓｏｕｒｃｅａｎｄｓａｍｐｌｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

缩尺件沿轴向布置８个测量孔以确定轴向模态
分布，轴向孔间距８ｍｍ，具体位置见图１（ａ）。该组
测量孔依次编号 Ｃ１～Ｃ８。声源激励点位于圆柱段
Ｓ１点处，见图１（ｂ）。为了保证测量的准确性，某次
测量过程中测点和声源点以外的其他各点均处于

堵塞状态以严格保证壁面刚性边界条件。

实验原理及系统如图２所示。实验采用 ＬＭＳ
ＴｅｓｔＬａｂ１１软件模块结合 ＢＫ声学采集系统进行采
集，声学传感器采样频率２５６００Ｈｚ。激励源由标准
信号发生器产生，可以产生０～１００００Ｈｚ范围内的
扫频信号，也可以产生标准随机白噪声，两种激励

形式对于本次测量是等效的［１５１７］。

图２　实验原理及系统

Ｆｉｇ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｓｙｓｔｅｍ

此外，考虑到实际发生器燃烧室内部具有很大

的温度梯度，会影响到局部声速和声模态的分布。

为了讨论这一因素带来的分析误差，本次实验引入

了小型电加热吹风机，实际可以达到的风速约为

３ｍ／ｓ，采用电阻丝加热，可以将来流空气加热至
３２０Ｋ（Ａ档）和３４０Ｋ（Ｂ档）。由于来流马赫数远
小于１，可以忽略流动速度对燃烧室声振频率的影
响，只考虑由流动及热传导效应在缩尺件内形成的

温度梯度。实验过程中电吹风机放置在缩尺件入

口处。

３　结果分析

３１　频率误差影响因素分析
频响曲线反映的是该燃烧室对不同频率信号

响应幅值的大小，由于燃烧室对自身模态频率信号

的响应较大，阻尼较小，故频响曲线上的峰值频率

即为对应的模态频率。通过实验得到的频响曲线

可以较为快速地获得燃烧室声学模态频率。图３给

火 箭 推 进 ２０２０年８月
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出了白噪声激励下燃气发生器缩尺件频响结果（测

量点位置Ｃ２），其中横坐标为频率，纵坐标为响应幅
值，并给出了１到８阶模态峰值位置。

图３　白噪声激励下的缩尺件频响结果

Ｆｉｇ３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｗｈｉｔｅ

ｎｏｉｓｅｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

在此基础上，本文首先利用带缩进小腔的缩尺

件考核了静止大气环境燃烧室声学频率的仿真精

度。仿真主要采用 ＬＭＳＶｉｒｔｕａｌＬａｂ１２０声学有限
元模块，能够获得三维声学计算域的模态频率及空

间分布。缩尺件声学计算域的网格最大分辨频率

在１０ｋＨｚ以上，前８阶模态频率分布的实验及仿真
结果对比如图４所示。图中所示误差率计算以实验
结果为参考值，最大误差率小于５％，满足实际工程
预测要求。

图４　声学模态频率的实验与仿真结果对比

Ｆｉｇ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄ

ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

以上结果只是验证了声学仿真本身的精度，实

际工程中，燃烧室实际几何结构与仿真模型之间往

往存在差异，这些差异在某些情况下引起的误差是

非常严重的。例如，上述实测８阶模态频率６０３２Ｈｚ

对应信号波长５６３ｍｍ，而７阶模态频率５２６７Ｈｚ
对应信号波长３２３ｍｍ，两者相差仅为２４ｍｍ。对
于实际的声学分析过程中，这一误差极有可能造成

对实际模态类型的判断失误，从而误导后续稳定性

的分析。

另一方面，燃烧室声模态频率是由燃气局部声

速决定的，工程中为了简化，通常假设燃气温度为

一个固定值，由此带来的误差需要深入分析。为

此，本文开展了不同来流温度下的声学实验，通过

人为引入燃气温度梯度的方法讨论这一因素对模

态频率带来的误差。图５给出了２种来流温度（加
热Ａ档、加热Ｂ档）条件下，各阶模态频率差值的分
布，定义为

ｆｄｉ＝ａｂｓ（ｆＡｉ－ｆＢｉ）
式中ｉ为模态阶数。从图中可以看出，频率差值 ｆｄｉ
随着模态阶数的提高而增加，温度引起的５～８阶模
态的频率差值ｆｄｉ都达到了１００Ｈｚ，单位温度引起的
频率误差达到了５Ｈｚ／Ｋ。由于实际发动机中燃气
平均温度的预测存在６０Ｋ左右的误差，按照上述基
准，实际的模态频率预测误差可能会超过３００Ｈｚ，对
于模态类型的判断是不能忽略的。这说明，对于

实际发动机的声学计算，准确给出燃烧室平均温

度对于具体的模态类型判别具有非常重要的

意义。

图５　不同加热条件下各阶模态ｆｄｉ分布

Ｆｉｇ５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｄｉｆｏｒｅａｃｈｍｏｄｅｃａｕｓｅｄ

ｂｙｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅ

３２　频响幅值误差影响因素分析
燃烧室动态压力数据是分析液体火箭发动机

燃烧不稳定性的唯一依据，当出现高频声学型燃烧

不稳定时，这些数据经过傅式变换后的横纵坐标往

往反映了实际燃烧室内各阶声学模态的频率及幅
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值分布。稳定性较差时，主要模态频率信号对应的

幅值会比其他模态频率信号的要高很多，但当稳定

性靠近边界时，各阶模态对应的幅值大体上接近，

此时，测量或边界条件引起的误差就会造成主要模

态类型判断的失误。

在上述基础上，本文进一步讨论燃气温度变化

对燃烧室各阶模态响应幅值可能引起的误差。由

于本文实验采用了声学激励，响应幅值的绝对大小

与激励源强弱有关系，不具有实际参考意义。因

此，图６给出了不同加热条件下各阶模态幅值差的
相对值

Ｐｄｉ＝ａｂｓ
ＰＡｉ－ＰＢｉ
ＰＢ

( )
ｉ

从图 ６中可以看出，各阶模态的 Ｐｄｉ不超过
０１％，说明来流温度相差２０Ｋ的条件下，燃气温度
变化对于各阶模态的幅值的影响较小。即使按照

线性递推，实际平均温度存在１００Ｋ的条件下，Ｐｄｉ
也只有０５％。因此，实际分析中，可以忽略温度误
差对模态幅值的影响。

图６　温度差引起的Ｐｄｉ的分布

Ｆｉｇ６　Ｐｄｉｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｍｏｄｅｃａｕｓｅｄｂｙ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅ

由于燃烧室声学模态具有三维空间特性，不同

位置点对应的空间模态幅值不同，单独一个测点不

能反映真实的模态幅值分布情况。燃气发生器缩

尺件纵向长度明显大于横向长度，意味着其低阶模

态主要以纵向模态为主。为了分析测点位置对实

测模态幅值的影响以及由此可能引入的误差，图７
给出了激励源位于Ｓ１处时，各阶模态响应幅值沿轴
向测点Ｃ１～Ｃ６的分布情况。

从图７中可以看出：相同测点处各阶模态频响
幅值不同，不同测点间各阶模态的幅值分布也有很

大的区别，充分说明了声学模态的空间分布特性。

图７　各阶模态响应幅值分布

Ｆｉｇ７　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｍｏｄｅ

为了进一步对比分析，图８分别给出了仿真得
到的２阶、３阶和８阶声模态的分布情况，红色代表波
腹区，黄色代表波节区。可以看出，缩尺件２阶和
３阶频率对应的声模态都是纵向的。对比两图可以
发现，二阶纵向模态响应幅值沿着Ｃ１～Ｃ６测点经历
了先降低后增加的过程，这一规律与测点距离波节位

置的距离关系是一致的，即测点对于某一阶模态响应

幅值的大小取决于该测点相对于该模态波节的位置。

图８　模态振型分布

Ｆｉｇ８　Ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

极端情况下，当测点位于某一阶模态波节位置

时，该模态的响应幅值为零。此时，如果仅仅根据

一个测点得到的信号分频曲线判断某些模态是否

被激发会导致产生严重的错误。此外，在实测数据

中主模态频率幅值并不是非常突出的情况下，应当

依据实际测点相对该模态波节位置的距离重新评

估其幅值与其他模态幅值的相对大小，以免引起较

大误差。

另一个会引起燃烧室声学频响幅值误差的因

素是喷注缩进小腔（ＲＳＣＩ，ＲｅｃｅｓｓｅｄＳｍａｌｌＣａｖｉｔｙｆｏｒ
Ｉｎｊｅｃｔｉｏｎ），这种喷注缩进小腔指的是气／液同轴喷
嘴的中心气喷嘴。通常情况下，这种喷嘴会通过专

门的设计，使其对燃烧室特定声模态的耗散作用达

火 箭 推 进 ２０２０年８月
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到最大，以提高实际发动机的稳定性。然而，由于实

际燃烧室喷嘴个数较多，考虑这种喷嘴的声学仿真计

算会非常耗时，实际分析中通常采用简化处理，采用

完全刚性边界代替喷注面。为了评估这种简化所引

起的误差，本文采用可替换喷注器头部，开展了有、无

缩进小腔燃烧室的声学特性实验，测量了相应的频响

曲线。实验中，ＲＳＣＩ组件是一个单独的部件，内嵌于
实验件头部，不改变发生器缩尺件总体长度，从而保

证了各阶模态频率不发生大的改变。

图９给出了Ｃ１，Ｃ２测点得到的有、无喷注缩进
小腔的情况下，各阶模态频响幅值分布。从图中可

以明显看出，有、无喷注缩进小腔前后各阶模态响

应幅值分布发生了变化。其中，４阶模态在考虑了
缩进小腔后的变化最大，Ｃ１测点处该模态的响应幅
值从７２ｄＢ降低到了６０ｄＢ，说明所加缩进小腔对该
模态频率信号的阻尼作用较为明显。另外，总体

上，有喷注缩进小腔的情况下，各阶模态的响应幅

值分布范围较小，最大响应幅值与最小响应幅值之

间只有２０ｄＢ的差距，相对地，无缩进的情况要大。

图９　有、无喷注缩进小腔频响幅值分布

Ｆｉｇ９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｗｉｔｈｏｒｗｉｔｈｏｕｔＲＳＣＩ

以上结果说明，喷注缩进小腔的引入会使部分

模态幅值发生较大的变化，并引起模态幅值分布的

变化，在分析实际的不稳定试车数据时，应充分评

估喷注缩进小腔的这一影响。

理想情况下，动态压力传感器应当布置在燃烧

室壁面上，并与内壁面齐平。然而，实际情况下，发

动机内壁面温度较高，齐平安装容易烧毁传感器，

加上其他一些结构安装方面的特殊考虑，传感器会

缩进安装面以下一段距离，从而在传感器端面与内

壁面之间形成了无法避免的测量缩进小腔（ＲＳＣＳ，
ＲｅｃｅｓｓｅｄＳｍａｌｌＣａｖｉｔｙｆｏｒＳａｍｐｌｉｎｇ）。由于测量缩进
小腔的长度一般较短，其固有频率相对较高，其对

测量引起的误差在大部分情况下可以忽略。然而，

当燃烧室某一高阶声模态频率与缩进小腔的低阶

声模态频率接近时，两者容易发生耦合，其结果会

导致对应模态频率的幅值出现异常，有可能超过

主要模态频率信号，从而误导主要模态类型的

判断。

基于此，本文通过声学仿真模拟，重点探讨了

ＲＳＣＳ对声学测量结果的影响。ＲＳＣＳ长２０ｍｍ，直径
８ｍｍ，特征频率４３２７Ｈｚ，结构见图１（ｂ）。通常认为
这样的缩进小腔内以纵向波为主，从波的传播方向上

看，ＲＳＣＳ与燃烧室自身的横向模态相互耦合的可能性
较大。另一方面，从仿真得到声学模态看，在３５００Ｈｚ
以下，发生器缩尺件的声学模态主要以纵向分布为

主，此频率范围的信号波长超过了 ＲＳＣＳ本身的特
征长度，理论上出现两者耦合的可能性不大。

图１０给出了有、无 ＲＳＣＳ的频响曲线，可以看
出，当模态频率位于３０００Ｈｚ以下时，ＲＳＣＳ对模态
响应幅值基本没有影响；当模态频率接近 ＲＳＣＳ特
征频率附近时（红色虚线所示），ＲＳＣＳ对响应幅值
的作用非常明显，最靠近缩进小腔固有模态（频率

分别为３９００Ｈｚ和４３００Ｈｚ）的响应幅值得到了放
大。以上结果说明，ＲＳＣＳ会与靠近其特征频率的
燃烧室固有声模态发生相互耦合，由此会引起相应

模态的测量幅值被放大。实际测量中，如果在燃烧

室主要模态幅值不高的情况下辨别主要的模态类

型，上述情况的发生有可能会导致非主要模态幅值

超过主要模态幅值，从而误导最终的判断。

图１０　有无测量缩进小腔频响曲线仿真结果对比

Ｆｉｇ１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｗｉｔｈｏｒ

ｗｉｔｈｏｕｔＲＳＣＳ
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４　结论

对某型号发生器缩尺件开展了详细的声学模

拟实验及仿真研究，验证了声学仿真方法的精度，

并重点探讨了来流温度、测量点位置、喷注缩进小

腔以及测量缩进小腔对声学模态频率及响应幅值

可能引起的误差。研究结果表明：

１）燃气平均温度的变化会造成前后各阶模态
声学频率出现较大差异，对于发动机声学模态频率

的预测非常关键，当主要模态与次要模态频率接近

时，需要详细评估平均温度引起的频率误差，以免

发生对模态类型误判。

２）单一测点结果不足以确定各阶模态的幅值
分布情况，需要考虑模态振幅的空间分布特性，对

于所测模态，测点应该尽量靠近其波腹位置，从而

能在数据分频结果中充分辨别出该模态类型及

频率。

３）喷注缩进小腔容易能够引起某阶模态幅值
的显著变化，并使各阶模态幅值分布发生改变，实

际燃烧室声学特性分析过程中应充分考虑这一影

响；测量缩进小腔会对其特征频率附近的模态信号

幅值产生一定程度的放大作用，引起误差。
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