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摘　　　要：为确定工程中冷态条件下获得的推力室声学特性能否表征真实条件下的声学特性，研究了冷态

无流动、热态气相流动和湍流两相燃烧三种状态下推力室声学振型及其阻尼特性。在推力室稳态流场中的有

限区域施加数值定容弹，激发其具有多模态声学振型的大幅值压力振荡，采用衰减时间和半带宽来定量评价

所激发的不同声学振型压力振荡衰减快慢，进而获得其阻尼特性。在相同过载比的数值定容弹激励下，在冷

态条件下能激发包含更多声学振型压力振荡，且该振荡衰减时间更长，相同振型压力振荡衰减比热态条件下

慢。在冷态条件下，一阶切向振型振幅最大，为最容易被激发声学振型；一阶纵向振型半带宽最小，为最难衰

减的振型。在热态条件下，一阶纵向振型为最容易激发声学振型，也为最难衰减声学振型。从所激发的主要

振型及其相对衰减的快慢来看，冷态条件下获得的声学特性能够表征真实条件下的推力室的声学特征。
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　　高频燃烧不稳定性一直困扰和制约着液体火

箭发动机的研制。高频燃烧不稳定性会导致推力

室喷注面板烧毁或者烧蚀，降低推力室可靠性，甚

至致使发动机失效。当燃烧放热提供给热声耦合

振荡的能量大于由于气体黏性和壁面等因素所损

耗的能量时，高频燃烧不稳定性就会发生［１３］。因

此，对推力室的声学振型及其阻尼特性的研究很

重要。

对推力室的声学振型及其阻尼特性的研究主

要分为理论、实验和数值计算研究。通过小扰动

假设将描述燃烧室物理过程的方程简化为线性声

学方程，求解声学方程可以获得燃烧室的声学振

型和压力振荡的衰减率，但所得的声学振型一般

为低阶振型［４６］。以扬声器或者脉冲枪作为声学

激励源进行冷态声学实验，记录燃烧室的声学压

力信号，通过快速傅里叶分析（ＦＦＴ）获得燃烧室

的声学振型，采用阻尼因子、声吸收系数等参数评

价带声腔、隔板等阻尼装置燃烧室的声学振型及

其阻尼特性［２，７１０］。通过有限元方法（ＦＥＭ）求解

复杂结构的声学方程，可以获得带声腔、隔板等阻

尼装置燃烧室的声学振型［１１１３］。

这些研究中推力室处于冷态无流动状态，采

用小扰动激励，没有考虑燃烧室的湍流燃烧等过

程，燃烧室的流动和燃烧放热只能以源项形式加

入到求解的方程中，而这些源项的表达式必须经

过大量实验获得。对于燃烧室湍流燃烧的模拟主

要集中于燃烧室中不稳定放热的模拟，发现当高

频燃烧不稳定性发生时，不稳定燃烧放热与压力

振荡耦合［１４１５］。对非线性范围的真实状态（湍流

两相燃烧状态）下无阻尼装置推力室的声学振型

及其阻尼特性的研究很少，而不同的推力室状态，

如湍流两相燃烧、热态气相流动和冷态无流动等

状态下的推力室的声学振型及其阻尼特性是否相

同，最容易激发的声学振型和最难衰减的声学振

型是否随推力室状态变化而改变等问题至今没有

研究清楚。另外，工程中通常是在大气环境条件

下通过扬声器或定容弹激励，进而基于观察到的

压力振型及其衰减来确定推力室的声学特性。其

确定的推力室声学特性与真实条件下是否一致，

是有待研究的问题。

为此，本文采用数值定容弹激励的方法，分别

激发了冷态无流动、热态气相流动和湍流两相燃

烧三种推力室状态下推力室中的压力振荡，进一

步对压力振荡的声学振型及其衰减特性进行分

析，得到了这三种推力室状态下的推力室的声学

振型及其阻尼特性异同点。

１　数学物理模型

１１　基本方程

本文模拟的推力室是小推力姿轨控发动机推

力室，其构型如图１所示，直径犇＝３５．２５ｍｍ，喉

部直径犇＝１０．２ｍｍ，出口直径犇ｅ＝４８．２ｍｍ，

圆柱段长度犔ｃｈ＝５７．１ｍｍ，收敛段长度犔ｃｖ＝

２５．６３ｍｍ，总长度犔ｔ＝１３９．３ｍｍ。

图１　推力室结果示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｒｕｓｔｃｈａｍｂｅｒ

分析和对比三种推力室状态：冷态无流动（这

是工程中最常见的评价和研究推力室声学振型及

其阻尼特性时所采用的的状态）、热态气相流动

（无液雾相和燃烧反应，但燃烧室环境更接近真实

燃烧室状态）和湍流两相燃烧（推力室真实状态）。

０５４２
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冷态无流动状态记为ｃａｓｅ１，推力室中充满静止

的空气，稳态室压为０．１ＭＰａ，室温为２９８Ｋ，声速

约为３４０ｍ／ｓ。热态气相流动状态记为ｃａｓｅ２，推

力室头部设为速度入口边界条件，与湍流两相燃

烧工况相同的燃烧产物以一定速度和组分浓度从

推力室头部流入推力室，使燃烧室达到室压为

１．１５ＭＰａ、温度为３１００Ｋ的稳定状态。而湍流两

相燃烧状态记为ｃａｓｅ３，推进剂为一甲基肼

（ＭＭＨ）和四氧化二氮（ＮＴＯ），从喷注面板半径

位置狉＝８ｍｍ处均布的八对互击式喷嘴喷入，液

滴初始温度都为３００Ｋ，推进剂总流量为６０ｇ／ｓ，

氧化剂和燃料的质量比为１．６５，其燃烧室压力为

１．１５ＭＰａ，温度为３１００Ｋ。

气相流动采用 ＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）方法进行模拟，湍流模型采用经

可压缩修正的犽ε模型。湍流两相燃烧状态中，

推进剂 ＭＭＨ和ＮＴＯ从推力室头部以液雾形式

进入推力室，给定雾化角、喷射速度和雾化平均直

径等参数，采用Ｌａｎｇｒａｎｇｅ轨道模型来跟踪液滴

颗粒，通过质量、动量和能量源项来实现两相相互

作用［１６］。湍流燃烧模型采用 ＡｒｒｈｅｎｉｕｓＥＢＵ

（ｅｄｄｙｂｒｅａｋｕｐ）模型。ＭＭＨ 和 ＮＴＯ的一步总

包化学反应表达式如下：

４ＣＨ３ＮＨＮＨ２＋５Ｎ２Ｏ４ ＝４ＣＯ２＋１２Ｈ２Ｏ＋９Ｎ２

（１）

　　推力室喷注面板和侧壁面采用绝热和壁面函

数［１７］的壁面边界条件，推力室出口采用连续出口

边界条件，给定背压，速度给定为内点的速度。采

用ａｒｂｉｔｒａｒｙＬａｇｒａｎｇｉａｎＥｕｌｅｒｉａｎ（ＡＬＥ）
［１８］方法

求解方程，先求解蒸发、燃烧和两相相互作用等源

项，然后采用类似于 ｓｅｍｉｉｍｐｌｉｃｉｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｌｉｎｋｅｄｅｑｕａｔｉｏｎｓ（ＳＩＭＰＬＥ）
［１９］算法对压

力速度耦合场进行求解，最后通过欧拉方法求解

对流项。

１２　数值定容弹模型

类比于实验中的定容弹，待推力室流动达到

稳定状态，在某一起始时间狋０，在推力室施加区域

Ω加载同组分的压力为γ狆０，密度为βρ０，温度为

α犜０的气体，其与推力室气体在施加区域瞬时混

合，并维持一段时间，从而形成压力脉冲。基于加

载前后加载区域气体均满足状态方程以及定容条

件下加载过程质量和能量守恒，可以获得施加区域

Ω混合后的气体的状态参数具体表达式如下
［２０２１］：

狆（狓，狔，狕，狋）＝狆０（狓，狔，狕，狋）＋γ狆０（狓，狔，狕，狋）

ρ（狓，狔，狕，狋）＝ρ０（狓，狔，狕，狋）＋βρ０（狓，狔，狕，狋）

犜（狓，狔，狕，狋）＝
１＋αβ

１＋β
犜０（狓，狔，狕，狋）

γ＝αβ

狓，狔，狕∈Ω；狋０ ≤狋≤狋０＋Δ狋 （２）

式中狆０（狓，狔，狕，狋），犜０（狓，狔，狕，狋），ρ０（狓，狔，狕，狋）

为推力室施加区域Ω 施加数值定容弹之前的压

力、温度和密度。γ、β、α为模型系数，Δ狋为压力脉

冲施加时长。一般为使加载前后温度保持一致，

使β＝γ，从而α＝１，γ为模型的过压系数。在文献

［２０２１］中已验证本文的数值方法可以准确预报

推力室的声学振型及其阻尼特性，在此不再给出。

２　结果与讨论

对于热态气相流动工况和湍流两相燃烧工

况，先模拟推力室内的流动或两相燃烧过程，获得

推力室稳定状态后，在靠近推力室侧壁面并距离

燃烧室喷注面板３ｍｍ处加载γ＝１５的数值定容

弹，施加区域如图１红色区域所示，是半径为３．６

ｍｍ，长度为３ｍｍ的圆柱形区域，施加时间为１

μｓ。而对于冷态无流动工况，直接在推力室相同

区域施加相同的数值定容弹。停止加载数值定容

弹后，在施加区域的对面位置距离喷注面板４ｍｍ

位置的观测点记录推力室的压力振荡。

２１　推力室声学特性分析

三个工况下，观察点的压力振荡及其频谱分

析如图２～图４所示，图中狆′代表观测点的脉动

压力，为瞬时压力与平均压力的差值；狆为平均室

压；犃 为频谱分析所得的振幅；犜ｄ 为衰减时间。

可以看到，所有工况的燃烧室中都出现了大幅值

多特征频率的压力振荡，且在一定时间内衰减到

幅值小于１０％稳态室压。热态气相流动工况和

湍流两相燃烧工况中的压力振荡波形相对于冷态

无流动工况较为密集，且衰减得更快。在冷态无

流动工况中，压力振荡幅值衰减到小于１０％稳态

室压之后，燃烧室中仍然存在低幅值有规律的压

力振荡；而热态气相流动工况中，在衰减了０．５９

ｍｓ后，幅值小于１０％稳态室压，４ｍｓ之后燃烧室

的压力几乎为定值，不存在振荡；而湍流两相燃烧

工况中，在１．０２ｍｓ后，幅值小于１０％稳态室压，

之后出现了一个稳定的幅值小于２％室压的压力

振荡，这表明在湍流两相燃烧工况中，压力振荡与

两相湍流燃烧过程存在一定程度的耦合。

冷态无流动工况中的压力振荡幅值（狆′／狆）

最大，而热态气相流动工况实现的压力振荡最弱，

１５４２
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衰减最快，这是由于声速增大，压力波传播速度增

加引起的。湍流两相燃烧工况中，不断有燃烧放

热的热源，所实现的压力振荡幅值相比于热态气

相流动工况中的大，衰减也较慢。

基于频谱分析结果，并与推力室理论振型的

特征频率值进行对比，辨识ＦＦＴ分析所得突频，

并将所辨识的结果标注在频谱图中［２，２０］。在振型

辨识中，冷态无流动工况、热态气相流动工况和热

态两相燃烧工况的声速分别取为３４０、１１６７ｍ／ｓ

和１０００ｍ／ｓ。由于湍流两相燃烧工况中燃烧室

温度和组分分布不均匀，平均声速比热态气相流

动工况中小。

冷态无流动工况中都激发了一阶纵向（１Ｌ）、

二阶纵向（２Ｌ）、一阶切向（１Ｔ）、一切一纵（１Ｔ１Ｌ）

和二阶切向（２Ｔ）振型，热态气相流动中激发了

１Ｌ、１Ｔ、１Ｔ１Ｌ和２Ｔ振型，而湍流两相燃烧工况

中激发了１Ｌ、１Ｔ和１Ｔ１Ｌ振型。这三类状态下，

推力室中都激发１Ｌ、１Ｔ和１Ｔ１Ｌ振型。在冷态

无流动工况中，１Ｔ振型的幅值最大，为最容易激

发振型；而在热态气相流动和湍流两相燃烧工况

中，１Ｌ振型的幅值最大，为最容易激发振型。

可见，冷态无流动工况激发的声学振型明显

多于热态工况（热态气相流动和湍流两相燃烧工

况），并且冷态无流动工况中的无量纲压力振荡幅

值大于热态工况的压力振荡幅值。热态工况的压

力振荡衰减快于冷态无流动工况。热态工况中，

１Ｌ振型为最容易激发振型，而冷态无流动工况

中，１Ｔ振型为最容易激发振型。

２２　推力室阻尼特性分析

为了定量评价燃烧室中压力振荡衰减，借鉴

室内声学混响时间的概念定义了衰减时间犜ｄ。

混响时间为室内声音达到稳定状态，声源停止发

声后，声能密度衰减６０ｄＢ所用时间
［２２］。与此相

似，定义衰减时间犜ｄ 为停止施加数值定容弹后，

图２　Ｃａｓｅ１中压力振荡及其频谱分析

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｉｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｓｐｅｃｔｒｕｍａｎａｌｙｓｉｓｉｎｃａｓｅ１

图３　Ｃａｓｅ２中压力振荡及其频谱分析

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｉｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｓｐｅｃｔｒｕｍａｎａｌｙｓｉｓｉｎｃａｓｅ２

燃烧室中的压力振荡幅值衰减到小于１０％稳态

平均室压所需要的时间。在图２（ａ）～图４（ａ）中

进行了犜ｄ 标注，冷态无流动工况的衰减时间为

３．３３ｍｓ，而热态气相流动工况和湍流两相燃烧工

况的衰减时间分别为０．５９ｍｓ和１．０２ｍｓ，可见热

态工况中的压力振荡衰减明显快于冷态无流动工

２５４２
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图４　Ｃａｓｅ３中压力振荡及其频谱分析

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｉｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｓｐｅｃｔｒｕｍａｎａｌｙｓｉｓｉｎｃａｓｅ３

况，其中热态气相流动工况衰减最快。

推力室中的压力振荡可以采用式（３）表达
［７］

狆＝∑犃狀，ｍａｘ犲
－ε狀狋ｓｉｎ（２π犳狀狋＋φ狀） （３）

式中犃狀，ｍａｘ为各个振型的振幅，ε狀 为相应的衰减

率，犳狀 为特性频率值，φ狀 为初始相位，狀分别为振

型的阶数。为了评价每个振型的压力振荡衰减快

慢，采用了带宽法来获得阻尼因子。阻尼因子的

表达式如下［２，８］：

η狀 ＝
犳狀，２－犳狀，１

犳狀，ｐｅａｋ
（４）

式中犳狀，ｐｅａｋ为共振频率，犳狀，２和犳狀，１分别为振幅为

共振频率所对应幅值的１／槡２时的频率值，其中

犳狀，２＞犳狀，１。

衰减率ε狀 与阻尼因子η狀 存在如下关系
［２３］：

ε狀 ＝πη狀犳狀，ｐｅａｋ＝πΔ犳狀

Δ犳狀 ＝犳狀，２－犳狀，１ （５）

　　可见，半带宽Δ犳狀 越大，衰减率ε狀 越大，压力

振荡衰减越快。阻尼因子用于评价同频率的压力

振荡衰减快慢，而半带宽可用于不同频率之间的

压力振荡衰减快慢。本文采用半带宽来评价每个

振型的压力振荡的衰减快慢，从而评价了推力室

的每个振型的阻尼特性。

表１～表３分别给出了三个状态下的推力室

的声学振型及其阻尼特性。在冷态无流动工况

中，１Ｔ振型压力振荡振幅最大，为最容易激发声

学振型。１Ｌ振型的半带宽最小，为最难衰减声学

振型。在图２（ａ）中，６ｍｓ之后压力周期性振荡，

周期约为０．４ｍｓ，与１Ｌ振型周期相近，表明１Ｌ

振型压力振荡衰减最慢。２Ｌ振型的半带宽比１Ｌ

振型的半带宽大，２Ｔ振型的半带宽比１Ｔ振型的

半带宽大，高阶振型的压力振荡比低阶振型的压

力振荡衰减快。在热态气相流动工况中，１Ｌ振型

的幅值最大，半带宽最小，为最容易激发振型和最

难衰减振型。在图３（ａ）中，１ｍｓ之后只剩下一个

单频的压力振荡，１ｍｓ之内出现了约八个压力波

峰，可以判断为１Ｌ振型压力振荡，这验证了１Ｌ

振型为最容易激发振型和最难衰减振型。在湍流

两相燃烧工况中，１Ｌ振型的幅值最大，半带宽最

小，为最容易激发振型和最难衰减振型。在图

４（ａ）中，１～２ｍｓ之间，压力振荡为单一频率的，周

期约为０．１４ｍｓ，频率对应ＦＦＴ分析中１Ｌ振型，

频率值为７５９９Ｈｚ，此时１Ｔ和１Ｔ１Ｌ振型的压力

振荡已经衰减。

对比这三类工况，热态工况中出现的声学振

型比冷态无流动工况中少，并且所出现的声学振

型的半带宽都比冷态无流动工况中相应的声学振

型大，其中１Ｔ振型的半带宽增加的幅度大于１Ｌ

振型的半带宽增加的幅度。这与文献［２４］的结论

相一致，表明本文计算结果的合理性。热态工况

的衰减时间比冷态无流动工况的小，其中热态气

相流动工况的衰减时间最小。热态工况中１Ｌ为

最容易激发振型，振幅最大，并且是最难衰减声学

振型，其半带宽最小。在冷态无流动工况中，１Ｔ

振型为最容易激发声学振型，其振幅最大，１Ｌ振

型为最难衰减声学振型，其半带宽最小。由此推

测在热态工况中近圆周定容激励形成球面传播的

压力波，与侧壁面发生入射和反射，从而将球面波

转变为沿圆周传播的定向波过程中，压力波可能

衰减太快，导致形成的切向振型较弱，其振幅较

小，并且推力室为细长型结构，易于形成纵向振

型［２０］，从而热态工况中形成的声学振型表现为：

１Ｔ振型幅值小于１Ｌ振型幅值，１Ｔ振型半带宽

大于１Ｌ振型半带宽。

在推力室中施加数值定容弹，形成压力梯度，

产生压力波，压力波在推力室气体中传播，推力室

气体在压力波通过时，产生膨胀和压缩的交替变

３５４２
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化，膨胀区温度降低，压缩区温度升高，相邻的膨

胀区和压缩区之间形成温度梯度，引起热传导，此

过程为不可逆，从而使一部分声能转化为热能而

损耗。压力梯度会驱动出速度场，声学振荡能量

包括势能和动能两个部分，气体因黏性而产生内

摩擦使速度振荡（声学振荡能量中的动能）衰减，

从而导致声学振荡能量的损耗。推力室壁面的速

度边界层和热边界层也会损耗一部分声能，与黏

度和导热系数的平方根成正比。热态工况中燃烧

室的室温较高，气体黏度和导热系数更大，相同声

学振型频率较大，单位时间内压力波撞壁次数增

大，声学振荡能量沿程损失增大，所以相同声学振

型的半带宽比冷态无流动中的大，其压力振荡衰

表１　犆犪狊犲１中推力室的声学振型及其阻尼特性

（犜犱＝３３３犿狊）

犜犪犫犾犲１　犃犮狅狌狊狋犻犮犿狅犱犲狊犪狀犱狋犺犲犻狉犱犪犿狆犻狀犵犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊

狅犳狋犺狉狌狊狋犮犺犪犿犫犲狉犻狀犮犪狊犲１（犜犱＝３３３犿狊）

参数 数值及说明

振型 １Ｌ ２Ｌ １Ｔ １Ｔ１Ｌ ２Ｔ

频率／Ｈｚ ２７００ ５１００ ６２００ ６９００ １００９９

犃／Ｐａ ２９２７．３ １５６２．７ ３７２１．０ ２４６１．２ ２８７０．６

Δ犳狀／Ｈｚ １０６ ２９５ １４８ １９０ ４５５

表２　犆犪狊犲２中推力室的声学振型及其阻尼特性

（犜犱＝０５９犿狊）

犜犪犫犾犲２　犃犮狅狌狊狋犻犮犿狅犱犲狊犪狀犱狋犺犲犻狉犱犪犿狆犻狀犵犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊

狅犳狋犺狉狌狊狋犮犺犪犿犫犲狉犻狀犮犪狊犲２（犜犱＝０５９犿狊）

参数 数值及说明

振型 １Ｌ １Ｔ １Ｔ１Ｌ ２Ｔ

频率／Ｈｚ ８５００ ２００９９ ２２５９８．９ ３２５９８

犃／Ｐａ １０５９８．１ ７６１９．５ ３４３５．５ ４１５７．５

Δ犳狀／Ｈｚ ４５０ １６８７ １２３７ ３５９８

表３　犆犪狊犲３中推力室的声学振型及其阻尼特性

（犜犱＝１０２犿狊）

犜犪犫犾犲３　犃犮狅狌狊狋犻犮犿狅犱犲狊犪狀犱狋犺犲犻狉犱犪犿狆犻狀犵犮犺犪狉犪犮狋犲狉犻狊狋犻犮狊

狅犳狋犺狉狌狊狋犮犺犪犿犫犲狉犻狀犮犪狊犲３（犜犱＝１０２犿狊）

参数 数值及说明

振型 １Ｌ １Ｔ １Ｔ１Ｌ

频率／Ｈｚ ７５９９ １５１９９ １８０９９

犃／Ｐａ ３２２３５．６ １２９７１．２ １１３１２．５

Δ犳狀／Ｈｚ ７８８ １３５０ ２５２７

减更快。此外，湍流两相燃烧中的推进剂液滴会

导致压力波的散射衰减，液滴的尺寸远小于波长，

散射衰减率与声学频率四次方成正比。压力波在

传播过程中，会作用于液滴，使其对燃烧室气体做

相对运动而产生摩擦损耗。但燃烧放热可能会与

声学过程进行耦合，增强压力振荡。因此，本文所

预测压力振荡的衰减过程及其评价方法也是合

理的。

在近圆周壁面的数值定容弹激励下，冷态无

流动、热态气相流动和湍流两相燃烧工况中都激

发了多频的压力振荡，主要振型有１Ｌ、１Ｔ 和

１Ｔ１Ｌ振型。冷态无流动工况中无量纲压力振荡

幅值最大，热态气相流动工况的最小。冷态无流

动工况中压力振荡衰减慢于热态工况，相应的声

学振型的半带宽小于热态工况。可见，从所激发

的主要振型及其相对衰减快慢来看，冷态条件下

获得声学特性能够表征真实条件下推力室的声学

特征。

由于本文模拟的推力室是典型的姿轨控发动

机推力室，主要有两个特征：①尺寸小，声学特征

频率高，特别是在热态条件下；②细长构型，有利

于１Ｌ声学振型激发，同时它的频率最小，不利于

衰减。这些因素导致其他振型频率与１Ｌ振型频

率的差值在冷热态的时候有很大差异，在冷态时

１Ｔ和１Ｌ声学振型频率差为３５００ＨＺ，气相热态

时为１１５９９Ｈｚ，两相燃烧时为７６００Ｈｚ。相对１Ｌ

振型，这导致其他振型衰减率显著增加，从而使得

这些主要振型的相对强弱在冷热态时是存在差

异，即最容易激发的振型有差别。

３　结　论

本文讨论了推力室冷态无流动状态、热态气

相流动和湍流两相燃烧状态下其声学振型及其阻

尼特性。通过在燃烧室稳态流场中施加数值定容

弹来激发燃烧室的压力振荡，获得了大幅值非线

性压力振荡，其在停止激励之后能够在一定时间

内衰减到幅值小于１０％稳态平均室压。基于所

激发的压力振荡获得了推力室的声学振型及其阻

尼特性，得到以下结论。

１）冷态无流动状态中被激发的声学振型比

热态工况中的多，其中１Ｔ振型的压力振荡最剧

烈，振幅最大，为最容易激发声学振型；１Ｌ振型的

压力振荡衰减最慢，为最难衰减声学振型；高阶振

型压力振荡衰减比低阶振型快。

４５４２



　第１１期 覃建秀等：推力室状态对其声学振型及其阻尼特性的影响

　　２）热态工况中，１Ｌ振型为最容易激发振型

和最难衰减的振型。

３）热态工况中压力振荡衰减快于冷态无流

动工况，并且相应声学振型的半带宽大于冷态无

流动工况。

４）冷态条件下获得的推力室主要振型及其

相对衰减特性均能够合理表征推力室真实工作条

件下的声学特性。
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