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突变截面燃烧室声腔纵向振荡频率规律分析

张 � 峤, 李军伟, 王宁飞

(北京理工大学 宇航学院, 北京 100081)

摘 � � � 要: 将药柱贴壁浇注的固体火箭发动机燃烧室简化为中间管型药两端容腔的形式, 建立了突变截

面 H 型声腔的物理模型, 求解了此种声腔纵向振频的理论解和有限元解, 以对称声腔与非对称声腔为对象,

分析了一些关键几何尺寸对纵向声振频率变化的影响规律.计算结果表明,声振频率受装药长度与燃烧室长

度的比值、装药内外径比值以及药柱浇注位置的共同影响.从合理的装药装填率考虑,初始振荡频率小于圆

柱型声腔的振频, 并随燃面退移连续增大.
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combustion chamber with sudden change sections
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Abstract: Combust ion chamber w ith case bonded propellant , of ten used in solid ro cket

mo to rs, can be simplif ied into an � H type sudden change section configurat ion w ith tube

g rain in the middle and cav it ies connected at both head end and af t end. In the paper, a phy s�
ical model of � H acoustic cav it ies w as established; then the longitudinal frequency w as cal�
culated by theoret ic and finite element model ( FEM) methods. Symmetrical and unsymmet�
rical � H acoust ic cavities w ere used separately to invest igate the influences of geometrical

par ameters on the oscillat ion f requency . T he results indicate that the rat io of the leng th o f

g rain to combust ion chamber, the rat io of inner�outer g rain radius and gr ain po sit io n have co�
operat ive effects on the fr equency. Considering the reasonable volumetric loading fraction o f

the grain, it is concluded that oscillat ion f requency, w hich is smaller than that in cylindrical

cav ity at beg inning , incr eases cont inuously w ith bur ning surface regression.

Key words: solid rocket motor; combust ion instability ; acoust ic oscillat ion frequency;

combust ion process; acoustic mode

� � 固体火箭发动机声不稳定燃烧是装药燃烧过
程和发动机内腔声振荡过程相互作用的结果, 可

能会由于压强的突升使发动机爆炸, 或者因发动

机突然失压, 使得装药燃烧终止.因此,对固体火

箭发动机进行稳定性预估有着重要意义. 预估主

要包括两部分工作:一是发动机内腔声学分析, 计

算或测定声腔在不同时刻的振型和频率; 二是计

算或测定各项增益和阻尼( �i ) 随装药燃烧时间的

变化[ 1] .因为 �i 是声振频率 f 的函数, 故声振型

分析在稳定性预估中起至关重要的作用. 几十年
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来,国内外学者对发动机声腔振型计算做了大量

工作. 美国 SPP/ SSP ( solid perfo rmance pro�
gram/ standard stability prediction ) 软件 已对

ASRM ( advanced solid rocket moto r) , Star�Aft

等发动机进行了系统的振型计算及稳定性预估,

取得了满意的效果 [ 2�3] .国内从上世纪 90年代起,

也开展了一系列的振型计算工作
[ 4�5]

.目前被广泛

采用的是方法是通过 AN SYS, NAST RAN 和

SYSNOISE 等商业软件对发动机三维声场进行

有限元或边界元计算,进而提取声振型
[ 6�7]

, 但是

对某一特定装药在燃烧过程中声振频率变化规律

进行的研究却少有报道.

固体火箭发动机工作过程中燃面退移造成声

腔连续变化, 而在设计中药型有各种选择, 药型的

变化对振型与声振频率的影响是工程技术人员十

分关心的问题.为此,本文建立了内燃管型装药声

腔的物理模型,推导了此种声腔纵向振型的理论

计算方法与有限元法( FEM) ,分析了一些关键几

何尺寸对纵向声振频率变化的影响规律.

1 � 声腔物理模型

� � 从声学考虑,很多贴壁浇注的固体火箭发动

机燃烧室可简化为中间管型药两端容腔的形式,

如图 1所示. 不考虑喷管收敛段,仅将燃烧室作为

研究对象,则发动机声腔如图 2所示,本文统称为

H 声腔.其中 L 为燃烧室总长, lp 为装药长度, l 1

与 l 3 为左右容腔长度, r 与 R 分别为装药内、外

图 1 � 固体火箭发动机内燃管型装药

F ig . 1 � Int ernal burning tube g r ain in SRM

图 2 � 燃烧室 H 声腔

F ig. 2� H acoustic cavity configur ation

孔半径. 为方便推导, 将燃烧室声腔作如下假设:

! 药柱仅内孔燃烧,燃烧过程绝热; ∀ 燃烧室燃气

介质为理想气体; # 燃烧室声腔壁面为刚性壁;

∃声波作线性小扰动处理.

为了分析声腔几何尺寸对声振频率变化的影

响,将各部分尺寸作无量纲处理.本文取燃烧室内

径 R= 1,装药初始内径 r= 0. 1,燃烧室长度 L 分

别从 2到 14(即燃烧室长径比从 1到 7) . 定义四

个无量纲参数:装药长度比 �p = l p / L ,左容腔长

度比 �1 = l1 / L , 装药内外径比 m = r/ R ,燃烧室

长径比  = L / 2R .

2 � 求解过程

� � 根据上述假设,将燃烧室内质量守恒、动量守

恒、能量守恒以及物态方程经线性化处理后,燃烧

室内简谐声场可用亥姆霍兹方程描述

!
2
p + k

2
Np = 0 ( 1)

其中 kN 为复波数( kN = ∀N / a , ∀N 是角频率) .

2. 1 � 理论求解

� � 对于长径比较大的固体火箭发动机, 燃烧室

声腔前几阶纵向振型对发动机工作稳定性尤为重

要.求解这些振型时, 由声腔的轴对称性,可将其

简化为一维轴对称模型.式( 1)简化为

d2
p

dx 2 + k
2
Np = 0 ( 2)

� � 如图 2所示, 声腔由 3个容腔构成,它们的交

界面均有面积的突变. 参考双亥姆霍兹燃烧器振

型计算方法
[ 8]

,令声压幅值 �p i ( i = 1, 2, 3) 为

�p i = A icos kNx i + B i sin kNx i ( 3)

� � 容腔交界面应具有压力幅值不变, 容积流量

相等的条件,即有如下方程组:

�p 1 | x
1
= l

1
= �p 2 | x

2
= 0

�p 2 | x
2
= l

2
= �p 3 | x

3
= 0

S1v 1 | x
1
= l

1
= S2 v 2 | x

2
= 0

S2v 2 | x
2
= l

2
= S3 v 3 | x

3
= 0

( 4)

� � 边界条件为

d�p 1

dx 1 x
1
= 0

= 0 ; � d�p 3

dx 3 x
3
= l

3

= 0

燃气为理想气体, 将经典声振关系  v i =
j
#∀

!�p i

!x i

( j为虚数单位)带入式( 4) , 展开后可解出复波数

kN .计算过程为确保不会丢根,参照文献[ 8]中二

分法进行求解. 将 kN 代入 f N =
kN a
2∃

, 即可求出
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声振频率,再除以长为 L 的圆柱型声腔对应的声

振频率 f c =
aN
2L

( N 取 1, 2, 3, %) ,可得到无量纲

频率 f
� ^
=

N∃
kNL

.将圆柱型声腔的振频定为 1,则可

用 f
� ^描述 H 声腔振频的相对大小.

2. 2 � 有限元法求解

� � 基于有限元思想, 求解声振型实质是提取声

模态的过程. 使用迦辽金法直接离散式( 1) , 可得

到声腔模态方程的单元矩阵形式 [ 2�4]

( Kf - ∀2
NM f ) p = 0 ( 6)

式中 Kf 为声刚度矩阵; M f 为声质量矩阵. 通过

ANSYS的 acoust ic 30声流体单元建立三维声腔

有限元模型, 模型表面定义零位移约束.图 3所示

为 R= 1, L = 5, m= 0. 5,�p= 0. 6情况下的有限元

网格图,其他情况网格划分与此类似.为了提高计

算精度与速度,全部采用六面体结构化网格.使用

有限元法求得声特征向量 p 以及特征根 ∀N ,代入

f N = ∀N / 2∃即可求出声振频率. 同样, 也需要将

其进行无量纲处理.

图 3� 三维有限元网格图

Fig. 3� Three� dimensional finite element mesh

3 � 计算结果与分析

� � H 声腔的本质是突变截面声滤波器 [ 9�10] , 几

何参数 �1 , �p 和 m 对其声振频率影响较大. 基于

几何燃烧定律,通过在 MAT LAB环境下编写程

序,求得声振频率的理论值, 并对比有限元解, 分

析这些关键参数对纵向声振频率的影响规律.

3. 1 � 几何尺寸左右对称的声腔

� � 如图 2所示, 此种声腔结构左右对称, l1 = l 3 ,

S1 = S3 .针对以下三种工况进行研究.

3. 1. 1 � 给定 �p 与 m,变化  

此工况下令 �p= 0. 75, m 取 0. 2,  的变化范

围是[ 1, 7] .经计算, 无量纲声振频率 f
�

^随燃烧室

长径比 的变化规律如图 4所示,当 �p 与 m取定

值时,基频 f
� ^
与二阶 f

� ^
都不随燃烧室长径比  的

改变而改变.还可以看出,理论解与有限元解非常

接近,说明计算结果是可信的.

图 4 � 几何对称情况下无量纲基频、二阶振频

随 变化曲线

F ig . 4� 1st and 2nd axial nondimensiona l

� frequencies v ariation w ith  in

symmetr ical cavity

3. 1. 2 � 给定  与m, 变化 �p

令  = 5, m 分别取与 0. 3与 0. 6,�p变化范围

是[ 0, 1] .经计算, 基频 f
�

^随 �p 的变化规律如图 5

( a)所示. 从计算结果来看, m 取不同的值, f
� ^都随

�p的增大先减小后增大,以 �p= 0. 5左右对称. 当

�p= 0和 1时,声腔是纯圆柱型, f
�

^= 1.当 �p= 0. 5

时, f
� ^取得极小值 f

� ^
min .对比不同的装药内孔, m=

0. 3时 f
� ^

min= 0. 37; m= 0. 6时 f
� ^

min= 0. 68.这表明

内径越小, f
� ^
减小的越多.

二阶 f
�

^随�p 的变化规律如图 5( b)所示. m

取不同的值,结果都呈一个周期的类正弦曲线, 但

并不对称. 当 �p < 0. 5时, f
� ^
> 1; 当 �p = 0. 5时,

f
�

=̂ 1;当 �p> 0. 5 时, f
�

^< 1. 计算结果表明, m 越

小,由 �p改变所引起 f
�

^的变化越剧烈.

3. 1. 3 � 给定  与 �p ,变化 m

为了探讨燃面退移过程中振频的变化规律,

令  = 5, m 变化范围是[ 0. 1, 1] ,考虑到实际装药

的装填率,仅考虑 �p 大于 0. 5的工况.经计算,基

频随m 的变化规律如图 6( a)所示, 基频 f
�

^ 初始值

小于 1, 在燃面退移过程中连续增加.比较不同药

长可得,�p越小,初始基频越小, �p取 0. 5时达到

极小值,为圆柱型声腔的 12. 7% .
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图 5 � 几何对称情况下无量纲基频、二阶振频随 �p变化曲线

Fig. 5� 1st and 2nd ax ia l nondimensional frequencies v ariation w ith �p in symmetr ical cavity

图 6� 几何对称情况下无量纲基频、二阶振频随 m 变化曲线

F ig. 6� 1st and 2nd axial nondimensional frequencies variation w ith m in symmetr ical cavity

� � 二阶振频随 m变化规律如图 6( b)所示.计算

结果表明,当 �p< 0. 5 时, 二阶 f
�

^初始值大于 1,

并随燃面退移不断减小.当 �p= 0. 5时, 二阶 f
�

^恒

等于 1,说明当装药长度为燃烧室长度一半时, 二

阶振频不随燃面退移而改变. 当 �p> 0. 5时, f
� ^
初

始值小于 1, 并随燃面退移连续递增. 经比较, 初

始基频随 �p 的增大先减小后增大, �p 取 0. 94 时

达到极小值, 为圆柱型声腔的 56%. 对比图 6( a)

可知, 装药内孔的改变对基频的影响大于二阶

振频.

3. 2 � 几何尺寸不对称的声腔

� � 更普遍的情况下, 燃烧室声腔结构左右并不

对称,即图 2中 l1 & l 3 , S1 = S 3 ,其中当 l 1= 0时为

一特例.针对以下三种工况进行研究.

3. 2. 1 � �1 = 0, 给定  与m,变化 �p

令  = 5, m 分别取与 0. 3与 0. 6,�p变化范围

是[ 0, 1] .此声腔结构基频随 �p的变化规律与图 5

( b)所示对称结构的二阶振频完全相同, m 取不

同的值, 结果都呈一个周期的类正弦曲线. 当

�p= 0. 5时,曲线相交且纵坐标为 1. 表明当装药

长度为燃烧室长度一半时, 基频不随燃面退移而

改变.

二阶 f
� ^
随�p 的变化规律如图 7所示,图像为

两个周期的类正弦曲线.同样地, m越小, 由 �p改

变所引起 f
�

^的变化越剧烈.当 �p 等于 0. 25, 0. 5

与 0. 75时, 两条曲线相交且纵坐标都为 1, 表明

当装药长度为燃烧室长度的 1/ 4, 1/ 2 以及 3/ 4

时,此声腔的二阶振频不随燃面退移而改变.
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图 7 � �1 = 0 时非对称声腔无量纲二阶振频

随 �p 变化曲线

F ig . 7 � 2nd ax ial nondimensional frequencies v ariat ion

w ith �p in unsymmet rical cav ity at �1= 0

3. 2. 2 � �1 = 0, 给定  与�p ,变化 m

 , �p 与 m 的取值与对称声腔相同.经计算,

基频随燃面退移过程的变化规律与图 6( b)所示

对称结构声腔的二阶振频完全相同. 与相同装药

长度的对称结构相比, 基频较大,在燃面退移前后

变化幅度小.

对于二阶振频,仅对 �p > 0. 5时的情况进行研

究,计算结果如图 8所示.当0. 5< �p< 0. 75时, 初

始 f
� ^
> 1,并随燃面退移连续减小至1,初始振频随

�p 的增大先增大后减小, 当 �p= 0. 6时取得极大

值,为圆柱型声腔的 1. 2倍. 当 0. 75< �p< 1时,

初始 f
�

<̂ 1,并随燃面退移连续增大至 1,初始振频

随 �p 的增大先减小后增大, �p 取 0. 98 时达到极

小值,为圆柱型声腔的 77% . 当 �p 等于 0∀ 5 与

0. 75时, f
� ^
= 1,二阶振频不随燃面退移而改变.

3. 2. 3 � �1 &0, 给定  与�p ,变化 m

针对这种最普通的声腔结构, 本文提出一种

研究方法:先确定药柱总长,之后将药柱从燃烧室

前端逐渐移向尾部. 由于装药在移动过程中的左

右对称性,所以一旦药柱几何尺寸确定,声振频率

的变化规律一定介于 �1= 0与 �1= (1- �p ) / 2(即

对称结构)两种特殊声腔之间.

对二阶振频的一种具体情况进行分析. 令 =

5, �p= 0. 7,将 �1 从 0 渐变到 0. 15 ( 0. 15是对称

结构的 �1 取值) 可反映出此装药系列的变化规

律,计算结果如图 9所示.该系列曲线的上限对应

为 �1= 0的非对称声腔, 振频随燃面退移而减小;

下限对应 �1 = 0. 15时的对称声腔,振频随燃面退

移而增大. 考虑工程实际, �1 ∋ 0 的情况很少, 所

以基本上初始振频都小于 1,并随燃面退移连续

增大. �1 较小时, 振频在初期增长较快, 之后趋于

平缓; �1 较大时, 振频的增长率基本平稳.

图 8� �1 = 0 时非对称声腔无量纲二阶振频

随 m 变化曲线

F ig . 8 � 2nd ax ial nondimensional frequencies v ariat ion

w ith m in unsymmet rical cav ity at �1= 0

图 9 � �1= 0. 7 时非对称声腔无量纲二阶振频

随 m 变化曲线

F ig . 9 � 2nd ax ial nondimensional frequencies v ariat ion

w ith m in unsymmetr ical cavity at �1 = 0. 7
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4 � 结 � 论

� � 基于简谐声场的亥姆霍兹方程, 使用理论与

有限元解法, 计算了贴壁浇注管型装药固体发动

机燃烧室声腔的振荡频率, 探讨了声腔结构几何

参数对振频变化的影响规律,研究结果表明:

1) 燃烧室长径比  对振荡频率影响不大.

2) 装药内外径比 m 越小, 由药长比 �p 改变

所引起的基频变化越剧烈.

3) 燃面退移过程中,初始基频小于圆柱型声

腔的振频,并随退移过程连续增大.当装药长度等

于燃烧室长度一半时,基频变化最大;对于 �1 = 0

的不对称声腔,当装药长度为燃烧室长度的一半

时,基频不随燃面退移而改变.

4) 本文仅研究了声振频率的变化规律,实际

发动机工作过程中可能会出现旋涡脱落、声波与

燃烧过程耦合的低频振荡[ 1 1�12] ,这将是下一步研

究的方向.
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