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离心喷嘴声学相关热试验频率
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摘 要：针对采用离心喷嘴的氢氧预燃室，基于高频脉动压力的热试验数据，对比了试验频率的变化趋势

和与之相关的主要测试参数的变化规律，初步推测影响热试验频率的根本因素是离心喷嘴内部液膜的声速和

燃烧室压力。发展形成了基于声学理论计算喷嘴频率的半经验公式，使用喷前压力和修正了的液氧温度查询

声速计算的喷嘴频率。半经验公式的计算结果与试验实测频率吻合很好，分析认为类似管路声学频率计算的

半经验公式同样适用于离心喷嘴。声学频率决定了离心喷嘴液膜主导表面波波长的初始值，主导表面波流动

所受气体阻力随压力及液膜速度升高而增大使其波长减小，液膜一次破碎的频率升高，可能是热试验频率与燃

烧室压力正相关的影响机制。
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Analysis and calculation of acoustic frequency of
swirl injector in hot⁃fire testing
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Abstract： The high frequency pressure oscillation data of a hydrogen ⁃ oxygen preburner
with swirl injectors in hot⁃fire testing were analyzed. The change trend of the frequency and associ⁃
ated testing parameters were compared. It was found that， the testing frequency of hot⁃ fire test⁃
ing may be influenced inherently by the sound speed of liquid film within the injector and the pres⁃
sure of the combustion chamber. A semi ⁃ empirical formula based on acoustic theory was devel⁃
oped for swirl injector. The acoustic frequency calculated by using the data of pre ⁃ injection pres⁃
sure and modified liquid oxygen temperature for sound speed agreed well with the measured data.
It was believed that the semi ⁃ empirical formula similar to the acoustic frequency calculation of
pipeline can be applied to swirl injector. The acoustic frequency determined the initial value of the
dominant surface wave length of the liquid film in the swirl injector. The gas resistance of the dom⁃
inant surface wave flow increased with the increasing pressure and liquid film velocity，which
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reduced the wavelength and increased the frequency of the first breaking of the liquid film，may
be the influence mechanism of the positive correlation between the hot⁃fire testing frequency and
the combustion chamber pressure.

Key words：hydrogen⁃oxygen preburner；swirl injector；acoustic frequency of injector；
hot⁃fire testing data；theoretical analysis

大推力氢氧火箭发动机多采用同轴直流式喷

嘴或同轴离心式喷嘴。无论同轴直流式喷嘴还是

同轴离心式喷嘴，在工作时，其流量和压力都会出

现自发脉动的振荡现象。其中，同轴离心式喷嘴

由于具有雾化效果好、混合效率高等优点而得到

了较为广泛的应用。同轴离心式喷嘴通常设计一

定的缩进深度使氧化剂和燃料在缩进室内进行混

合来提高燃烧效率和燃烧稳定性。然而，在一定

缩进深度状态下，离心喷嘴的流量和喷雾锥角等

特性参数会出现较大幅度脉动，这会使推进剂燃

烧的热释放率产生波动，进而对燃烧室的稳定性

产生影响。

喷嘴喷注频率与燃烧室声学频率发生耦合是

燃烧不稳定发生的重要原因之一 [1⁃3]，因此，国内外

众多学者对喷嘴振荡产生机理进行了广泛的

研究。

Bazarov等 [4⁃5]针对离心喷嘴动力学开展了开

创性的研究工作，建立了一套较为完备的理论体

系，但其理论是基于声速波长远大于喷嘴长度的

前提下发展而来，关注重点是喷嘴的中低频响应

特性。在此基础上，杨立军、富庆飞等 [6⁃12]详尽研

究了不同类型和尺寸的离心喷嘴在 0~2 000 Hz
范围内动态特性，获得了富有成效的结果。

Zong、Huo等 [13⁃15]使用大涡模拟技术对超临界

压力下离心喷嘴内部流动进行了分析，考虑了液

氧可压缩性、外部扰动等因素的影响。流场模拟

结果的频谱分析发现喷嘴动态特性包括一系列的

不稳定机理：流体动力学不稳定、Kelvin ⁃Helm⁃
holtz（K⁃H）型不稳定、大尺度涡的脱落等。富庆

飞等 [16]建立了敞口式离心喷嘴基于 VOF（volume
of fluid）的二维轴对称模型，考虑表面波传播的影

响，针对常温常压、水和空气介质，计算了 200~
1 000 Hz不同扰动频率下喷嘴内不同点的压力在

0~15 000 Hz范围振荡响应情况。Bai等 [17]采用试

验和基于VOF的二维轴对称数值模型，对具有缩

进的离心喷嘴自激振荡现象进行了研究，认为锥

形液膜对环缝气体流动的壅塞和打开的周期性变

化是引起缩进室压力和液膜发生同频振荡的主要

机制，喷雾过程数值模拟获得的压力振荡频谱和

试验高频脉动压力数据频谱对应较好。 Im等 [18]

采用高速摄影捕捉喷雾锥液膜脉动和采集分析啸

叫声音频谱试验等方法，研究了离心喷嘴自激振

荡频率的影响因素。依据气液共同喷注的试验数

据对只有液体喷注下的振荡频率进行了外延推

算，认为气体是振荡的扰动源，液膜的主导表面波

频率是自激振荡频率的根源。

虽然众多学者对离心喷嘴动态特性开展了详

尽的理论和试验研究，取得了诸如自激振荡频率

与液体及气体雷诺数呈近似线性关系，背压提高

自激振荡频率升高，缩进深度增加自激振荡强度

会增强等有意义的共性成果。但是对于喷雾液膜

周期性壅塞到打开或主导表面波的频率本质上由

什么决定，还缺乏清晰内部机理的认知。因此，目

前尚无法做到利用上述科研成果直接预测热试验

工作介质和热力环境变化后喷嘴的振荡频率，从

而避免热试验过程中由于喷注频率与燃烧室声学

频率耦合导致的不稳定燃烧问题的发生。

John等 [19]建立了同轴直流喷嘴的二维轴对称

的数值模型，采用液氧和气氢实际介质物性，深入

研究了喷嘴动力学不稳定现象。作者认为液氧喷

嘴出口端下游的涡脱落、直流喷嘴内部液氧的声

学振荡和喷注器面板出口涡脱落是造成同轴直流

喷嘴振荡的主要原因。监测的压力脉动频谱复现

了 Lux等 [2]的热试验频谱主要峰值，研究发现缩进

区内的主导频率与直流喷嘴内液氧的声学频率非

常接近。Armbruster等 [3]针对同轴直流喷嘴的研

究表明氧喷嘴和氢喷嘴环缝的声学相关频率在燃

烧室内均可监测到，喷嘴温度变化对于喷嘴声学

频率有较显著的影响。

本文针对采用同轴离心式喷嘴的氢氧缩比预

燃室，对比分析其高频脉动数据的试验频率与主

要测试参数的关系，探寻影响离心喷嘴振荡频率

的根本因素，并给出了同轴离心式喷嘴喷注频率

预测的半经验公式。该工作可为类似同轴离心式

喷嘴喷注频率的预测以及燃烧室燃烧稳定性的评

估提供参考。
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1 热试验数据分析

1. 1 热试验测试系统简述

氢氧缩比预燃室挤压热试验系统的液氧路及

燃烧室主要测点及离心喷嘴结构尺寸示意如图 1
所示。

试验系统采用加压储箱挤压液氧通过气蚀管

和主阀进入预燃室氧头腔，液氢的供应方式与液

氧相同。图 1中所示喷嘴主要尺寸参数数值如表

1所示，表中 d为氧喷嘴直径，液氧供应系统及燃

烧室主要测点含义及采集频率见表 2，其中，pio,d、
pc,d为高频速变脉动传感器采集频率为 50 kHz，用

于分析氧头腔和燃烧室的相关压力脉动频谱，其

余温度和压力测点采集频率均为 1 kHz。热试验

总时长为 30 s，其中 6~15 s进行一次变工况操

作，通过先提高液氢箱压再提高液氧箱压来实现。

1. 2 热试验高频压力脉动数据

采用基于 Matlab二次开发的振动数据分析

软件对氧头腔 pio，d和燃烧室 pc，d高频压力脉动热试

验数据进行了 FFT（fast Fourier transformation）生

成频谱图如图 2、图 3所示，其时间间隔采用根据

总时长自动选取模式来保证显示精度和效果。

结果表明 6~10 kHz频率范围内，预燃室起

动点火后氧头腔和燃烧室均出现了一个 7 800~
8 100 Hz变化的频带，其频率变化与工况压力变

化呈正相关特点。

1. 3 热试验频率关联参数分析

提取了燃烧室 7 800~8 100 Hz附近频带的

峰值频率数据，并与热试验平均燃气温度、氧头腔

压力、燃烧室压力、氧喷嘴压降和液氧声速等参数

变化规律进行了对比，如图 4~图 9所示。其中，

为了避免不预冷的氧头腔温度测不准的影响，液

氧声速采用氧头腔压力 pio和上游处于预冷范围

图 1 离心喷嘴结构尺寸及热试验测点示意

Fig.1 Schematic diagram of swirl injector dimension and
measuring points of hot⁃fire testing

图 2 氧头腔高频压力频谱图

Fig.2 Frequency spectrums of pressure of the
oxygen mainifold

图 3 燃烧室高频压力频谱图

Fig.3 Frequency spectrums of pressure of the
combustion chamber

表 2 热试验测点

Table 2 Measuring point parameters of hot⁃fire testing

参数

气蚀管前压力 pwio

气蚀管前温度 Twio

氧头腔压力 pio

氧头腔高频速变压力 pio，d

氧头腔温度 Tio

燃烧室压力 pc

燃烧室高频速变压力 pc，d

燃烧室温度 Tc

采样频率/kHz
1
1
1
50
1
1
50
1

表 1 离心喷嘴几何尺寸

Table 1 Geometrical parameters of the swirl injector

参数

氧喷嘴长度 L0/mm
切向孔中心与出口距离 L1/mm

切向孔直径 dt/mm
切向孔中心长度 Lt/mm

氧喷嘴缩进比 Lr/d

数值

59. 8
56. 8
1. 5
3. 02
0. 85
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内 的 Twio 调 用 NIST（National Institute of Stan⁃
dards and Technology）数据库进行计算。

由于试验的温度传感器采用铠装结构，铠装、

壁面及管嘴热容导致热试验燃气温度测试曲线有

延迟现象。图 4将实测平均燃气温度时间轴提前

1.5 s与试验频率进行比较，其变化趋势表现出一

定的相关性。但是，对比理论燃气温度的变化趋

势发现，从点火起动开始，理论燃气温度与室压升

高工况后的稳定值基本相同。这是因为理论上压

力对燃烧温度影响很小，混合比基本决定了氢氧

的燃烧温度。其中 t1为氢箱压力升高的开始时

刻，混合比下降导致理论燃气温度下降，t2为氧箱

压力开始升高时刻，理论燃烧温度随着混合比的

提高而升高，最终基本稳定。可见，理论燃气温度

和试验频率的变化规律并不相符。

图 7~图 9显示 t1~10 s时段试验频率未随氢

喷嘴压降升高发生趋势性变化。其他参数比较结

果表明，燃烧室试验频率与众多工作参数均呈现

出较明显的相关性。其中，氧头腔压力 pio、燃烧室

压力 pc和氧喷嘴压降 pio-pc为互相关联的非独立

参数；pio、pc和液氧声速与试验频率数值趋势基本

吻合。

图 4 燃气温度与试验频率对比

Fig.4 Temperature of combustion and testing frequency

图 5 燃烧室压力与试验频率对比

Fig.5 Pressure of combustion chamber and
testing frequency

图 6 氧头腔压力与试验频率对比

Fig.6 Pressure of oxygen mainifold and testing frequency

图 7 氢喷嘴压降与试验频率对比

Fig.7 Pressure drop of hydrogen annulus and
testing frequency

图 8 氧喷嘴压降与试验频率对比

Fig.8 Pressure drop of oxygen swirl injector and
testing frequency

图 9 液氧声速与试验频率对比

Fig.9 Sound speed of liquid oxygen and testing frequency
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液氧声速与试验频率相关度很高，容易联想

到喷嘴内的液氧声学频率，而氧头腔压力和燃烧

室压力又分别是离心喷嘴内液氧压力的上下限压

力边界，因此推测热试验过程中的试验频率有可

能是离心喷嘴液氧膜的声学频率。

2 离心喷嘴声学频率计算理论探索

离心喷嘴内流体分布示意如图 10所示，工作

时其切向孔内充满液氧，切向速度旋流作用下形

成中空的液氧膜呈螺旋形态流出喷嘴实现雾化，

即从切向孔入口到喷嘴出口液膜是连续的。由于

液氧、液氢和燃气的密度和声速的差异都很大，不

同介质由于物性差异声学阻抗较大，认为液氧膜

与切向孔中充满的液氧是一个相对独立的声学系

统，可以仿照管路和直流喷嘴的声学固有频率计

算公式对离心喷嘴的声学频率进行评估分析。按

照经典声学理论，管路的固有声学频率计算公式

如下：

f= nC
2L , n= 1,2,… （1）

式中 C为介质声速，L为管路长度，n为声学频率

阶数。对于离心喷嘴，液膜路径的长度可用式

（2）进行计算。

L= L 1 + L t （2）
因为压力对液氧声速影响较轻微，因此可根

据氧头腔压力代替喷嘴内的平均压力，调用NIST
数据库计算液氧声速。

CLO2 = F ( p io,T ) （3）
式中 T应为离心喷嘴内液氧的平均温度。但是，

热试验热力环境较为恶劣，尚没有成熟的测试技

术可获得该温度数值，超临界压力下液氧的潜热

都表现为介质的显热，低温液氧管路在包覆条件

下沿管程热输入较小，因此认为液氧具有较强的

恒温能力。可按式（4）采用上游测试温度和修正

后的温度计算其 1阶声学频率。

f= CLO2/ ( 2L ) （4）
2. 1 采用气蚀管前温度计算结果

按理论公式（式（4））采用气蚀管前温度计算

了离心喷嘴的频率并与试验频率提取结果进行了

对比，如图 11所示。

结果表明，计算得到的频率仅在进入主级压

力后的低工况段与试验提取频率相当，变工况后

燃烧室压力升高，理论公式计算得到的喷嘴频率

比试验数据低了约 300 Hz。
切向孔出口处液膜压力的波动会引起切向孔

流量的波动，因此，当发生声学振荡时喷嘴内的液

氧流量将发生声学频率下的同频振荡。

qm= qm,0[ 1+ η0 sin ( 2πft )] （5）
式中 qm,0 为时均流量，η0 为流量振荡比例，t为时

间。压力扰动的传递速度是气液介质的各自声

速，而流量波动的传递速度应与流动平均速度相

当，喷嘴内部流动示意如图 10所示。

假设离心喷嘴内的液氧主导表面波是由喷嘴

流量按声学频率振荡引起，主导表面波的波峰对

图 10 离心喷嘴内部流动示意

Fig.10 Internal flow scheme of swirl injector

图 11 Twio计算离心喷嘴声学频率与试验频率对比

Fig.11 Acoustic frequency with Twio of swirl injector and
testing frequency
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应流量峰值，波谷对应流量谷值。可以根据式（6）
估算液氧主导表面波的波长

λ s = u l,a
1
f
= u l,a

2L
CLO2

（6）

式中 u l,a为液膜轴向速度。离心喷嘴高频扰动来

源应主要来自喷嘴出口液膜破碎过程。液膜每一

次破碎都会在气液界面造成压力突变的扰动迅速

通过液膜和气涡传播至切向孔，进而引起液体流

量发生变化。液体流量的波动以与液膜相近的速

度向出口移动，流量低值移动至出口。因液膜较

薄处最容易首先发生断裂，随后会产生新一轮扰

动和传播，表现为喷嘴流量按固定周期振荡的声

学共鸣现象。

气体黏性作用下，液膜会将一部分气体引射

带出喷嘴，在气涡盲端形成负压。喷嘴中心气体

在压差作用下又从出口流向切向孔出口处，流入

喷嘴的气体补充了被引射带走的气体而形成了稳

定的气体流动循环，如图 10所示。气涡流入气体

的减速、流出气体的加速及克服压差等作用力都

由液膜施加于气体。同时，气体会对液膜施加反

作用力，对液膜表层产生黏性阻力使得主导表面

波在流出过程中发生减速运动。主导表面波相对

主流后移，在出口产生被压缩波长减小的效果。

气涡对液膜的阻力大小跟被引射气体的质量流

量、速度等相关，而引射气体的质量流量又受到液

体速度（或流量）和气体密度的影响。

理论上，液膜速度越大主导表面波受到的阻

力越大，波长减小的程度更显著，会导致液膜一次

破碎的频率升高；相同液膜速度下，气体的密度越

大液膜受到的阻力越大，亦会造成主导表面波波

长减小、频率升高。这与 Im等 [18]自激振荡频率试

验的规律一致。另外，由于液膜的阻隔作用，环缝

气体对气涡内气体流动状态影响轻微，可以解释

气体喷嘴流速对自激振荡频率影响较小的现象。

采用基于 VOF的 Fluent三相流稳态模型计

算了本文所述气液同轴喷嘴在不同流量下的流动

情况，其中液氢、液氧及燃气均采用定密度，湍流

模型选用 re ⁃normalization group（RNG），求解器

采用 coupled算法，动量方程用 2阶迎风格式，界

面重构方式选择 compressive选项。喷嘴出口的

轴向速度分布如图 12所示，横坐标 r/d代表位置

与圆心的距离 r与氧喷嘴直径 d的比值。结果显

示，气体的轴向速度随着液膜速度的增大而增大。

据此可以分析液膜速度、气涡内气体速度等对主

导表面波波长的定量影响情况。但是由于涉及复

杂的两相流动，气流对于液膜主导表面波波长的

定量分析比较复杂，有待后续进一步研究。本文

针对氢氧流量增加伴随压力升高导致气体密度增

大引起的主导表面波波长减小、液膜一次破碎频

率升高的情况进行初步分析验证。式（7）在离心

喷嘴声学频率计算公式中引入了燃烧室压力修

正，其中压力反映的是液膜速度和气涡密度变化

的综合作用效果。

f= CLO2/ ( 2L ) ⋅ ( p c/p c,0 )0.3 （7）
式中 p c燃烧室压力，p c,0是参考燃烧室压力，取值

为 13.8 MPa，因为该压力计算声学频率与试验值

基本相同。

图 11结果表明，采用室压修正的半经验公式

（式（6））计算得到频率数值与试验提取频率基本

一致。但在 5 s之前计算数值有偏高的现象。原

因可能是前 5 s氧头腔壳体温度较高，气蚀管前温

度低于喷嘴内液氧实际温度。

2. 2 采用修正温度计算结果

由于氧头腔液氧填充过程涉及复杂的两相流

及相变换热，采用理论或仿真的方式来准确计算

液氧温度变化过程仍存在困难。受外界非包覆表

面热输入以及产品热容的影响，液氧温度的实际

下降速度显著快于温度传感器测试值，但是其变

化趋势大体可反映液氧温度的变化过程。为反映

非预冷氧头腔对液氧加温作用，本文提出采用氧

头腔测试温度 Tio对气蚀管前温度 Twio进行修正来

表征液氧的平均温度，修正方法如式（8）所示。

T LO2
= Twio +

T io - T io,min

40 [ ](T io - T io,min ) / (T io,max - T io,min )
0.4 （8）

式中 T io,min为 30 s试验过程中氧头腔最低测试数

据，T io,max取氧头腔测试温度在 0 s时刻的初始值。

其实质是采用氧头腔实测温度与最终接近热平衡

图 12 离心喷嘴出口轴向速度分布

Fig.12 Axial velocity distribution at outlet of swirl injector
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温度的差值除以一个经验修正系数来表征液氧经

氧头腔加热后的温升数值。分母为该温升的经验

修正系数，其初始值为 40代表初始温差是液氧温

升的 40倍。随着时间的推移，传感器测试温度越

来越接近液氧的温度，因此，引入实时温差与最大

温差比值的 0.4次方对该修正系数进行调整使其

逐渐减小。分母中 0.4次方的数值是根据计算频

率与试验频率的贴合程度调整选取的经验值。

图 13为修正后的液氧温度与 Twio、Tio的对比。

图 13（a）显示 10 s之前修正液氧温度远低于氧头

腔温度，其数值更接近气蚀管前温度；图 13（b）显

示 20 s后与气蚀管前温度基本相同。

采用修正后液氧温度计算得到的喷嘴频率与

试验频率对比如图 14所示，结果表明采用氧头腔

温度测试数据修正气蚀管前温度计算得到的喷嘴

频率与试验提取频率实现了完美贴合，试验过程

中燃烧室压力脉动主频很可能是离心喷嘴内液氧

的声学频率。

2. 3 热试验伴随频率分析

试验数据显示试验频率两侧分别有一条伴随

频率，其强度弱于提取频率，但这两个频率的走势

与提取频率一致。图 15是 4.5~5 s室压高频脉动

频域曲线，显示了该时段内伴随频率与主频的数

值差异情况。

由于离心喷嘴切向孔在喷嘴轴向有一定的宽

度，计算声波传播路径长度时，除了按照式（2）计

算外，还可以按照式（9）、式（10）分别计算路径长

度的最大和最小两个极限数值。

L= L 1 + L t + d t /2 （9）
L= L 1 + L t - d t /2 （10）

按式（2）、式（9）和式（10）喷嘴长度取值分别

是 59.07、59.82 mm和 60.57 mm三个不同的数，

计算的喷嘴频率分别记为高、中和低。图 16对比

了采用以上 3个不同长度取值计算喷嘴频率与试

验提取频率。中心主流的流量占比最大可能是中

图 16 不同长度取值计算频率与提取频率对比

Fig.16 Acoustic frequency with different length of swirl
injector and testing frequency

图 13 修正后液氧温度与 Twio、Tio对比

Fig.13 Modified liquid oxygen temperature and Twio,Ti

图 15 热试验频域曲线（t=4.5~5 s）
Fig.15 Frequency spectrums of hot⁃fire testing

（t=4.5~5 s）

图 14 修正液氧温度后计算得到的喷嘴频率和试验频率

Fig.14 Acoustic frequency with modified temperature of
swirl injector and testing frequency
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间频率最突出的原因。

图 17进一步在频谱图上对比了喷嘴频率计

算结果与试验频率，可见试验主频两侧存在伴随

频率的原因可能是声波传播存在多个不同路径长

度。但是，在 8 s前主频右侧的伴随频率高于计算

值，推测氧头腔内非近壁面区可能存在低温冷流

低于修正后温度。因此，图 17右下侧增加了一条

采用气蚀管前温度和长度 59.07 mm计算结果与

试验频谱图进行了对比。结果显示 2 s之前计算

结果与右侧伴随频率吻合较好，验证了氧头腔内

液氧存在局部冷流造成计算结果偏差的可能

性；2~8 s采用气蚀管前温度计算频率仍然偏低，

推测该时段内气蚀管前温度亦未监测到中心主流

区液氧的最低温度。

3 结 论

本文在试验高频压力脉动等数据分析基础

上，探索建立了喷嘴轴向声学频率计算的半经验

公式。分别用气蚀管前温度和修正温度代表液氧

温度带入半经验公式计算喷嘴频率并与试验提取

频率进行了比较，得出如下一些主要结论：

1）采用修正后温度计算得到离心喷嘴频率

与试验提取频率吻合非常好，缩比喷注器热试验

过程中燃烧室压力脉动主频可能是离心喷嘴内液

氧的声学频率。

2）离心喷嘴声学频率决定了液膜主导表面

波波长的初始值，主导表面波流动所受气体阻力

随压力及液膜速度升高而增大，并使其波长减小，

可能是热试验频率与燃烧室压力正相关的影响

机制。

3）离心喷嘴热试验频率应与一次破碎频率

相关，喷注器雾化过程相当于以一次破碎频率向

燃烧室非连续脉冲注入氧化剂和燃料，可能是喷

嘴影响燃烧频率的模式。

4）试验过程中喷嘴相关频率较宽且存在伴

随频率，可能是切向孔沿喷嘴轴向宽度的影响声

波传播存在多个不同路径长度的原因。
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