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补燃循环发动机推力室声阻尼特性分析及优化
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摘　　　  要：    针对补燃循环液体火箭发动机的研制需求，开展推力室混合头部声阻尼特性研究及优化分析。

建立考虑阻尼源项及整流栅声阻抗的三维线性声阻尼特性模型量化混合头部的阻尼耗散，通过求解 Helm-

holtz方程获得推力室声模态频率及增长率，并对整流栅和喷嘴等阻尼部件进行优化。研究表明：流栅阻抗与

喷嘴平均流均能产生阻尼效应，且平均流作用更为显著；整流栅小孔尺寸及间距、整流腔高度、喷嘴长度是

提高混合头部阻尼效应的关键参数。
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Abstract:   In  view  of  the  development  requirements  of  the  staged  combustion  cycle  liquid  rocket
engine，a research and optimization analysis of the acoustic damping characteristics of the mixed head in
the  thrust  chamber  was  carried  out.  A  three-dimensional  linear  acoustic  damping  characteristic  model
considering the acoustic impedance of the flow distributor and the damping source term was established to
quantify the damping dissipation of the mixed head. The acoustic mode frequency and growth rate of the
thrust chamber were obtained by solving the Helmholtz equation，and the damping components such as the
flow  distributor  and  the  injector  were  optimized.  The  results  showed  that  the  impedance  of  the  flow
distributor and the advective mean flow energy of the injector had a damping effect，and the average mean
effect was more significant. The size and spacing of the hole within the flow distributor，the height of the
oxidizer  plenum  and  the  length  of  the  injector  constituted  the  key  parameters  to  improve  the  damping
effect of the mixed head.
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符号表

c 声速 λ 波长

k 波数 ω 模态频率

ρ 密度 Ω 复频率

t 时间 D 偶极子源

n 燃烧室内壁单位法向量 F 相间动量变化率

p 压力 M 单极子源

u 气相速度向量 P 燃烧热释放变化率

uc 液相速度向量 Q̇ 气相燃烧热释放率

uc 流速 wc 单位体积内液相到气相的质量转化率

Z 声阻抗 e0 内能

γ 比热比 ec0 液相的内能

α 增长率 Z 声阻抗

θ 声波入射角

补燃循环液体火箭发动机相对于发生器循环

具有更高的性能和效率，是目前研究的重点 [1]。

但其具有较为复杂的结构设计以及极为恶劣的力

热环境，燃烧室内可能会出现大幅值、周期性的

压力振荡，造成发动机结构性损坏，这种现象被

称为燃烧不稳定[2]，是补燃循环发动机型号研制

以及可靠性保障面临的关键问题之一[3]。

高频燃烧不稳定一般与推力室声学过程耦合，

因此又称为热声不稳定[4]，是一种非线性复杂随

机系统多物理场耦合问题[5]，形成机理复杂、研究

难度大、治理成本高。几十年来，许多学者针对

其主要特征建立了合理简化的模型[6-8]，主要分为

两部分：推力室声学过程和燃烧不稳定激励机理，

前者一般使用小扰动法来分析，获得推力室声学

模态特性，是燃烧稳定性分析的常用手段，在工

程中有着广泛的应用。

根据能量守恒定律，在能量输入一定的条件

下，提高推力室声阻尼耗散效应，有利于提高燃

烧稳定性。混合头部是补燃循环发动机增加阻尼

的重要措施，在我国现役及在研的多款补燃循环

发动机中均有应用，其一般包括喷前整流栅、隔

板喷嘴、中心喷嘴等组件，为燃烧振荡提供一定

的阻尼效应，是提高推力室稳定性的重要部件[9]。

Schulze和 Sattelmayer[10] 指出在整流栅处一

部分声波会穿过整流栅传递到上游，一部分声波

会反射回整流腔。对于燃烧室而言，整流腔与气

喷嘴实际起到了一个声衬的作用，压力扰动在传

播到声衬时会引起周期性的涡脱落，引起振荡能

量的耗散。根据 Kirchoff-Stokes理论[11-12]，喷嘴内

声波传播与薄边界层作用会产生热黏性耗散。当

喷嘴的固有频率与燃烧室主要频率一致，即两者

发生共振时，这一耗散作用会显著增强，此时的

气喷嘴也称为调谐喷嘴。Wicker等[13] 和 You等[14]

的研究表明隔板喷嘴的主要阻尼机理为：①减弱

了喷注器面燃烧敏感区受横向速度扰动的影响；

②增加了横向波传播距离，降低了振荡频率；③横

向压力波在经过隔板顶部和隔板喷嘴间隙时会发

生声涡耗散。

什巴诺夫针对混合头部进行大量的实验，实

验发现，喷嘴管路中会产生由燃烧室的横向振荡

引起的纵向振荡，起到了能量的传递和耗散作用，

隔板主要作用是降低自激振荡振幅，其对不稳定

边界提高很小。俄罗斯火箭航天工业科研中心进

行了单喷嘴缩尺燃烧室模拟实验，针对具体发动

机的混合头部，对比评估了喷嘴和阻尼装置结构

参数的变化对稳定性的影响[15]。

当前我国正处于重型高压补燃循环发动机研

制的关键阶段，而发动机推力越大、推力室尺寸

越大，越容易发生燃烧不稳定性问题 [16]。作为补

燃循环发动机推力室的一种重要的阻尼部件，混

合头部的设计工作对推力室的燃烧稳定性十分的

关键。从俄罗斯的研制经验来看，必须尝试不同

方案的混合头部，以找到稳定性和经济性最佳的

方案。混合头部的阻尼控制因素较多，采用实验

手段对其优化分析耗资较大，当前国内还没有量

化分析混合头部声阻尼效果的理论模型或方法，

开展混合头部阻尼效果的量化研究和组合优化十

分必要。 

1    混合头部声阻尼建模
 

1.1   控制方程及阻尼源项

Culick[17] 给出了忽略黏性和导热系数的理想
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两相流的质量、动量、能量守恒方程，见式（1）～
式（4）：

∂ρg

∂t
+∇ ·（ρgu）= wc （1）

∂ρc

∂t
+∇ ·（ρcuc）= −wc （2）

∂

∂t
（ρgu+ρcuc）+∇·（ρguu+ρcucuc）+∇p = 0（3）

∂

∂t
（ρge0+ρcec0）+∇ ·（ρge0u+ρcec0uc）+

∇ ·（pu）= Q̇ （4）

其中下标 c代表液相，g代表气相。

将上述方程变形并引入小扰动，得到波动方

程见式（5）：

1
ρ̄c̄2
· ∂

2 p′

∂t2
− 1
ρ̄
∇2 p′ = −M+

1
ρ̄
∇ ·D （5）

−其中上标′表扰动量， 代表平均量。

由燃烧室内壁的法向量动量守恒方程，有边

界条件：

− 1
ρ̄
（n · ∇p′）= n · ∂u

′

∂t
+ n ·（ū · ∇u′+u′ · ∇ū+

u′ · ∇u′）+
1
ρ̄

n ·
(
ρ′
∂u′

∂t

)
+

1
ρ̄

n ·F′
（6）

其中

M =
1
ρ̄c̄2

[
ū · ∇ ∂p

′

∂t
+ γ̄
∂p′

∂t
· ∇ū+

∂（u′ · ∇p′）
∂t

+ γ̄
∂（p′ · ∇u′）

∂t
− ∂P

′

∂t

]
（7）

D = ρ̄（ū · ∇u′+u′ · ∇ū）+
(
ρ̄u′ · ∇u′+ρ′ ∂

u′

∂t

)
−F′

（8）

M D

M D

P′ F′

将控制方程中的源项分别集合到 和 中，

中的源项类似于声学中的单极子声源， 中的

源项均为向量形式，类似于偶极子声源。而代表

湍流的二阶张量类似于四极子声源，由于在研究

频率范围内这些项较小，此处忽略。 和 因后

续计算被忽略，此处没有给出具体表达式，其分

别表征燃烧热释放速率及相间动量转移。

上述方程较为复杂，直接求解难度较大，因此

对波动方程（式（5））和边界条件（式（6））做简化处

理。本研究主要考虑线性稳定性，因此略去方程

P′ F′

p′ = p̂eiΩt u′ = ûeiΩt Ω = ω+ iα

ˆ

中的二阶项并对方程进行线性化；由于暂时不考

虑燃烧等复杂过程，略去化学反应源项及两相耦

合项 和 ；假定速度扰动和压力扰动分别为

， ，其中 为复频率，上

标 代表复振幅。对方程进行简化并频域转换：

1
ρ̄c̄2
· ∂

2 p′

∂t2
− 1
ρ̄
∇2 p′ = − iΩ

ρ̄c̄2
（ū · ∇ p̂+ γ̄ p̂∇ · ū+P′）

（9）

−1
ρ̄
（n·∇p′）= iΩ（n· û）+n·（ū ·∇û+ û ·∇ū）（10）

Ω ω

α

α

复频率 的实部 为最终的振荡频率（一般接

近推力室自然模态频率）；虚部 代表了该振荡频

率信号的增长率，该值为正意味着信号会被放大，

从而不稳定，该值为负则稳定。线性条件下，可

以采用 近似描述不同响应源项作用下推力室稳

定性或结构阻尼特性。

Z ≡
p̂

n · û

忽略燃烧室内平均速度的非轴向速度分量，

假定只有轴向流，简化方程并引入声阻抗

，则

1
ρ̄c̄2
· ∂

2 p′

∂t2
− 1
ρ̄
∇2 p′ = − iΩ

ρ̄c̄2
ū · ∇ p̂ （11）

−1
ρ̄
（n · ∇p′）= iΩ

p̂
Z

（12）

本研究所采用的波动方程求解器为有限元分

析软件 COMSOL，软件的控制方程实际上是

Helmholtz方程，其形式为：

∇ ·
[
−1
ρ̄
（∇p−q）

]
− ω

2

ρ̄c̄2
p = Qcm （13）

q Qcm其中 为阻尼源项，此处忽略； 为背景平均流

阻尼源项。

式（13）和式（11）联立得：

Qcm = − iωu
ρ̄c̄2
∇p̂ （14）

ω

α

平均流产生的源项以空间域源的形式加入到

扰动控制方程中进行计算，得出模态频率 和增

长率 ，后续平均流源项的计算中认为所计算的

流场中只有轴向流。 

1.2   喷管喉部边界模型

对燃烧室进行有限元分析的区域包含收敛段

和喉部，收敛段可以采用壁面边界条件，必须

给出喉部声速面的边界条件。Bell等 [18] 和 Zinn
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等[19] 对燃烧室喷管的声导纳进行了理论和仿真

分析，研究发现喷管喉部声导纳系数的实部和虚

部都接近零，因此可将喷管喉部简化为硬声场

边界。 

1.3   整流栅阻抗边界条件

整流栅是混合头部（见图 1）的一种重要阻尼

部件。由于声波在传递到整流栅（见图 2）处时会

有透射、反射、耗散等过程，可将整流栅简化为阻

抗边界条件。

 
 

图 1    RD-170发动机混合头部[20]

Fig. 1    Mixed head of RD-170 engine[20]
 

假设整流栅的曲率远大于入射声波，其可以

被看作平面，此时引入孙晓峰和景晓东提出的景-
孙模型[21] 对整流栅进行简化。在整流栅工作的

来流马赫数范围内，整流栅厚度可以被看作无限

薄。假设整流栅附近声波为平面波，将其简化为

多孔板阻抗边界模型[22]，如图 3所示。

Z/（ρ̄c̄）多孔板有等效阻抗 为：

Z
ρ̄c̄
=

1
cos θ

+
kd2

iχ
（15）

其中

k = ω/ c̄ （16）

χ对于孔的瑞利传导率 的计算，Howe给出了

一个经典模型[11]：

χ = 2R（ξ− iδ） （17）

δ =
2I1（kcR）K1（kcR）e2kcR{

I1（kcR）
2 +（4/π2）e2kcR

[
cosh（kcR）

]2K1（kcR）
2
}
πkcR

（18）

ξ =
I1（kcR）

2 [1+1/（kcR）
]
+（4/π2）e2kcR [

cosh（kcR）
]
K1（kcR）

2 [cosh（kcR）− sinh（kcR）/（kcR）
]

I1（kcR）
2
+（4/π2）e2kcR

[
cosh（kcR）

]2K1（kcR）
2 （19）

kc = ω/uc uc

I1 K1

其中 为对流波数， 为整流栅小孔内流

速， 和 分别为第 1类和第 2类一阶贝塞尔函数。

ξ δ

ξ δ

Z/（ρc）

和 分别表征了瑞利传导率实部和虚部的相

对大小，其随频率的变化如图 4所示（R=0.01 m），

随频率的升高从零逐渐趋于 1， 从零先快速增

大后缓慢下降。等效阻抗 幅频及相频特

性如图 5所示（R=0.003 5 m, d=0.012 m），其幅值

随频率先缓慢减小，后逐渐增大，其相位随频率

近似线性减小。由于整流栅阻抗随频率变化，因

此在计算阻抗的过程需要进行迭代计算，为在保

证精度的情况下简化计算，后续仿真在迭代误差

不超过 1%时停止迭代。

整流栅等效阻抗的幅值和相位随整流栅孔

径 R和孔间距 d以及流速 uc 的变化如图 6～图 8

 

图 2    整流栅结构平面视图[20]

Fig. 2    Plan view of flow distributor structure[20]

 

d

2R

图 3    整流栅简化的多孔板模型

Fig. 3    Simplified porous plate model of flow distributor
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所示（图 6中 d=0.05 m，图 7中 R=0.003 5 m）。当

R减小或者 d增大时，整流栅的流通面积减小，因

此等效阻抗的幅值增大，同时流通面积增大加强

了声波的穿透性，导致等效阻抗相位减小。当 uc
增大时，声涡耗散效应增强，等效阻抗的幅值和

相位均增大。 

2    推力室声阻尼特性分析
 

2.1   计算条件

为简化计算，采用简化的某发动机燃烧室，通

过有限元分析软件 COMSOL对燃烧室扰动控制

方程进行特征值求解，得出其模态频率及模态增

长率，假设燃烧室尺寸见表 1，计算条件见表 2。

假设整流栅为平面，忽略整流栅曲率及厚度，

简化喷嘴数量（保留 180个喷嘴），不考虑节流孔

及燃料出口。简化的燃烧室几何模型如图 9所示，
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图 5    整流栅等效阻抗幅频及相频特性

Fig. 5    Amplitude frequency and phase frequency characteristics

of equivalent impedance of flow distributor

 

50

40

30

20

10

0

−0.1

−0.2

−0.3

−0.4

−0.5

−0.6

−0.7
0.005 0.010 0.015

R/m
0.020 0.025

|Z
/(ρ
c)

|

|Z/(ρc)|
Z/(ρc)的相位

Z/
(ρ
c)
的

相
位

/ra
d

图 6    整流栅等效阻抗随 R的变化

Fig. 6    Change of equivalent impedance of flow

distributor with R
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图 7    整流栅等效阻抗随 d的变化

Fig. 7    Change of equivalent impedance of flow

distributor with d
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图 8    整流栅等效阻抗随 uc 的变化

Fig. 8    Change of equivalent impedance of flow

distributor with uc

 

表 1    燃烧室尺寸参数

Table 1    Size parameters of combustion chamber mm

参数 数值

集气腔高度 h 100

整流栅孔半径 R 3.5

整流栅孔间距 d 12

喷嘴孔径 r 5.2

喷嘴长度 L 150
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通过自由四面体网格对燃烧室进行网格划分，有

限元模型如图 10所示。
 

2.2   网格无关性验证

为了保证网格大小的选取不会对结果产生较

大影响，合理降低网格数量，需进行网格无关性

验证。固定最小单元大小为 5 mm，改变最大单元

大小，喷嘴数量为 180个时模型网格数量及一阶

纵向（记为 1L）模态频率、一阶切向（记为 1T）模

态频率、二阶切向（记为 2T）模态频率见表 3，固

定最大单元大小为 50 mm，改变最小单元大小，网

格数量及模态频率见表 4。可见在选定的网格大

小范围内模态频率对网格数量不敏感，最终选用

最大网格大小为 50 mm，最小网格大小为 9 mm
进行后续计算。
 
 

表 4    不同最小单元的网格数量和模态频率

Table 4    Number of grids and mode frequencies of different

minimum elements

最小单元/mm 网格数量
模态频率/Hz

1L 1T 2T

9 34 048 1 249.4 1 693 2 749

7 56 027 1 249.4 1 693 2 749

5 87 354 1 249.4 1 693 2 749

3 211 030 1 249.4 1 693 2 748.9
 

利用式（20）来估计 3种模态下的模态频率，

并与所选用网格尺寸的仿真结果作对比，如表 5
所示。可见 1T和 2T模态频率的估计值和仿真

值相差不大，但 1L模态有 13%的误差，这是对燃

烧室纵向体积分布的简化导致的。

f =
cc
2π

√
k2r + k2

x,ñ =
cc
2π

√
4
(
αm̃ j

Dc

)2

+ k2
x,ñ （20）

ñ m̃ cc kr kx,ñ αm̃ j Dc其中 、 、 j−1、 、 、 、 和 分别为纵向

模态数、切向模态数、径向模态数、燃烧室声速、

径向波数、纵向波数、垂直于纵向方向的波数和

燃烧室直径。
 
 

表 5    公式估计值与仿真结果对比

Table 5    Comparison between formula estimation and

simulation results

模态
模态频率

理论值/Hz 仿真值/Hz 误差/%

1L 1 086.7 1 249.4 13

1T 1 618.75 1 693 4.39

2T 2 685.58 2 749 2.3
 

 

表 2    计算条件参数

Table 2    Calculation condition parameters

参数 数值

集气腔声速 c1/（m/s） 466.1

ρ1集气腔密度 /（kg/m3） 165.3

喷嘴声速 c2/（m/s） 466.1

ρ2喷嘴密度 /（kg/m3） 153

主燃烧室声速 c3/（m/s） 1 249.7

ρ3主燃烧室密度 /（kg/m3） 18.16

喷嘴流速 u2/（m/s） 200

整流栅孔内流速 uc/（m/s） 120

 

图 9    简化燃烧室几何模型

Fig. 9    Geometric model of simplified combustion chamber

 

图 10    简化燃烧室有限元模型

Fig. 10    Finite element model of simplified combustion chamber

 

表 3    不同最大单元的网格数量和模态频率

Table 3    Number of grids and mode frequencies of different

maximum elements

最大单元/mm 网格数量
模态频率/Hz

1L 1T 2T

70 80 366 1 249.4 1 693 27 449

50 87 354 1 249.4 1 693 27 449

30 134 904 1 249.4 1 693 2 748.8
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2.3   模态频率随喷嘴数量的变化

虽然喷嘴数量会影响燃烧室的模态频率，但

本研究旨在探索燃烧室线性稳定性分析方法以及

混合头部阻尼优化，简化喷嘴数量并不会对研究

目的造成影响。采用同心圆式喷嘴排布方法，从

内圈向外圈依次增加喷嘴圈数，燃烧室的其他结

构参数不变，得到了 3种模态下的频率随着喷嘴

数量 n的变化曲线，如图 11～图 13所示。

总的来看，1L模态频率随 n增加而减小，1T
模态频率随 n增大而增大，2T模态频率随 n先降

低后升高。随着喷嘴数量的增加，声波能更多地

传播到整流腔内，波的纵向传播距离增加，因此

1L频率减小，而喷嘴数量小于 180时燃烧室的声

扰动难以传播到整流腔中，因此 1L频率在最大

值保持不变。对于 2T切向模态，当 n=315时，喷

管中从一个波节增加到两个波节，如图 14所示，

因此 2T频率的变化趋势出现转折。

表 6为喷嘴数量为 180时将喷嘴分别置于燃

烧室内层、中层、外层（喷嘴中轴线到燃烧室中轴

线的平均距离分别为 40、110、210 mm）。可见相

同喷嘴数量时喷嘴位置也会对模态频率产生影响，

但相比于喷嘴数量，这种影响并不显著。 

2.4   增长率计算

将整流栅阻抗边界条件、喷嘴背景平均流源

项及两者的组合分别加入到特征值求解器中进行

计算，所得 1T模态频率及增长率如表 7所示

（n=840，L=106 mm，d=0.05 m，R=0.003 5 m）。整流

栅阻抗及平均流源项均能为混合头部增添阻尼效

应，并使模态频率降低。比较两者阻尼大小发现

声模态能量的耗散大部分发生在喷嘴中，并且频

率的降低主要是喷嘴平均流导致的，可见喷嘴的

设计对混合头部性能十分关键。在本算例中同时
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图 11    1L模态频率随 n的变化

Fig. 11    Change of 1L mode frequency with n
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图 12    1T模态频率随 n的变化

Fig. 12    Change of 1T mode frequency with n
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图 13    2T模态频率随 n的变化

Fig. 13    Change of 2T mode frequency with n

 

图 14    2T模态振型

Fig. 14    Mode shape of 2T

 

表 6    喷嘴位置对模态频率的影响

Table 6    Influence of injector location on mode frequency

喷嘴位置
模态频率/Hz

1L 1T 2T

内层 1 249.3 1 694 2 746.5

中层 1 254.6 1 696.9 2 738.8

外层 1 253.5 1 700.2 2 740.7
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计算整流栅阻抗及平均流源项所得的增长率为两

者分开计算时增长率的叠加，但后续研究发现喷

嘴在调谐长度并不满足此线性关系。

景-孙模型是在多孔板的小孔之间互不干扰

的情况下做出的简化，但一般整流栅的小孔之间

可能会互相影响，因此计算所得整流栅阻抗存在

一定的误差。此外，混合头部还有诸如喷嘴阻抗

等其他未考虑在内的阻尼，所得增长率绝对值相

比实际值偏小。 

3    推力室混合头部阻尼优化
 

3.1   整流栅结构优化

利用文中第 2.4节所示的分析方法，单独考

虑整流栅阻抗边界条件，探究整流栅孔径 R和孔

间距 d对推力室模态增长率的影响规律，并对整

流栅结构参数的优化提供工程上的建议。图 15～
图 17为 1L、1T和 2T模态增长率随 R和 d的变

化曲面，其中 R在 0.005～0.05 m之间取 10个点，

d在 0.01～0.1 m之间取 20个点，此外，d和 R的

关系还应满足 d >2R来确保小孔之间不会重合。

|α|1L模态增长率绝对值 在 R<0.02 m时随着

d先增大后减小，且 R越大最大值越小，取得最大

值的 d越大，而在 R≥0.02 m时增长率基本不随 d

|α|

|α|
|α| |α|

和 R变化。1T模态 随 d的增大先增大后减小，

且 R越大最大值越大，取得最大值的 d越大。2T
模态 在 R<0.03时和 1T模态有同样的变化规律。

而当 R≥0.03 m时 随 d增大而单调递减，且 最

大值随 R的增大而减小。

若需要抑制 1L模态，那么应取较小的 R，并
取对应峰值的 d；抑制 1T模态，应取较大的 R，并
取对应峰值的 d；抑制 2T模态，R应该取在 0.02～
0.03 m之间，并取对应峰值的 d。综合来看，当

R=0.03 m，d=0.065 m时，3种模态均具有良好的抑

制效果，但工程中最关注的是 1T模态，应该主要

考虑 1T模态的优化。 

3.2   整流腔高度优化

α

|α|

|α|

固定喷嘴尺寸，改变整流腔高度 h，考虑整流

栅阻抗及平均流的 1T模态增长率 随 h的变化

如图 18所示。在研究范围内，随着 h的增大，

先减小后增大，而其极小值点所对应的 h刚好为

1T波长与喷嘴长度 L之差，工程设计中应避开此

段高度范围。为在取得较大 的情况下整流栅

 

表 7    不同阻尼项对 1T模态频率及增长率影响

Table 7    Influence of adding different damping caps on 1T

mode frequency and growth rate

阻尼项 模态频率/Hz 增长率

整流栅阻抗 1 603.5 −2.823 8

平均流源项 1 594 −7.463

阻抗及源项 1 593.1 −10.494

无阻尼项 1 604 0
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图 15    1L模态增长率随整流栅 R和 d的变化曲面

Fig. 15    Surface of 1L mode growth rate varying with R and d of

flow distributor
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图 16    1T模态增长率随整流栅 R和 d的变化曲面

Fig. 16    Surface of 1T mode growth rate varying with R and d of

flow distributor
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图 17    2T模态增长率随整流栅 R和 d的变化曲面

Fig. 17    Surface of 2T mode growth rate varying with R and d of

flow distributor
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高度保持在合理的范围，当喷嘴较短时应取较小

的 h，当喷嘴较长时应取较大的 h。 

3.3   喷嘴长度优化

根据背景平均流源项式（14），源项大小与频

率、当地压力梯度和声速成正比。由于整流腔和

主燃烧室流场较为复杂，下述结果只考虑了喷嘴

内部平均流。

λ

|α| λ λ

|α|

1T模态频率及增长率随喷嘴长度 L的变化

如图 19及图 20所示。可见，1T模态频率及增长

率在 L为 1T波长 的 35%～50%的范围内对 L
较为敏感， 在喷嘴长度为 38.7% 和 47.9% 时

有两个极大值点，并且前一峰值显著的高于 的

平均值。此外，模态频率在两峰值点均有阶跃式

的大幅升高，这代表喷嘴和整流腔内的模态振型

发生了突变。

前一极值点 1T模态振型如图 21所示，此时

压力扰动更易通过喷嘴进入整流腔，并在整流栅

边界处形成较大的速度梯度分布，耗散效应大幅

增强。喷嘴长度接近 1/2波长时出现了第 2个极

大值，其模态振型如图 22所示，此时喷嘴与燃烧

室发生共振，压力幅值分布集中在喷嘴中，此长

度的喷嘴称为调谐喷嘴，燃烧室的横向振动引起

了喷嘴中的纵向振动，且波节刚好分布在喷嘴出

口和入口处，即是振荡速度最大的部位。Dranovsky

认为调谐喷嘴的阻尼效应是喷嘴通道的流阻损失
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图 18    1T模态增长率随整流腔高度变化

Fig. 18    Change of 1T mode growth rate with flow

distributor height

 

50 100 150
L/m

200

1740

1720

1700

1680

1660

1640

f/H
z

图 19    1T模态频率随喷嘴长度的变化

Fig. 19    Change of 1T mode frequency with injector length

 

50 100 150
L/m

200

0

−10

−20

−30

−40

−50

α

图 20    1T模态增长率随喷嘴长度的变化

Fig. 20    Change of 1T mode growth rate with injector length

 

图 21    第 1个极值点对应的 1T模态振型

Fig. 21    1T mode shape corresponding to the first extreme point

 

图 22    第 2个极值点对应的 1T模态振型

Fig. 22    1T mode shape corresponding to the second

extreme point
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造成的[15]，流阻主要分布在喷嘴通道的两端，和本

文得出的结论一致。特别说明的是，由于仿真中

没有量化喷嘴的热黏性阻尼，实际上第 2个极值

点会有更高的峰值。

由于与燃烧室的共振，喷嘴内压力振荡很大，

而内混式喷嘴混合段对压力扰动较为敏感，调谐

喷嘴可能会引发更严重的燃烧不稳定性，因此不

能盲目采用调谐喷嘴，选择第 1个极值点对应的

喷嘴长度可能会取得更好的效果。

λ

λ

λ

工程上调谐喷嘴的长度所对应的 1/2波长需

进行有效长度修正，修正后的长度为 47% ，接近

前文得出的长度。由于喷嘴阻尼特性在某些长度

范围非常敏感，在喷嘴设计过程中，为得到最大

的喷嘴阻尼，最好能通过燃烧室声学特性实验获

得喷嘴的最佳长度。RD170发动机采用了调谐

喷嘴的设计理念，其中心喷嘴长度为 40% ，隔板

喷嘴长度为 50.6% ，刚好对应本文计算出的两个

极值点，这说明 RD170喷嘴的设计很可能考虑了

前文所得出的结论。 

4    结　论

1） 无阻尼状态下，1L模态频率与喷嘴数量 n
成反比，1T模态频率与 n成正比，2T模态频率随

n的增大先降低后升高。此外，喷嘴位置对频率

的影响不大。

2）  整流栅阻抗与喷嘴平均流均能产生阻尼

效应，并使模态频率降低，且平均流的作用更为

显著，因此喷嘴的设计对混合头部性能十分重要。

|α|
3）  整流栅的孔半径 R及孔间距 d均会影响

模态增长率，工程较为关心的 1T模态的 随 d先

增大后减小，且 R越大峰值越大，峰值对应的 d也

越大。

|α|4）  随着整流腔高度 h的增大，1T模态的

随 h先减小后增大，且最小值对应的 h接近 1T波

长和喷嘴长度的差值。

|α|5）  随着喷嘴长度 L的变化，1T模态的 分

别在 1T波长的 38.7%和 47.9%时有两个极大值，

同时每个极值点有频率突增。前一极值点时压力

扰动更易进入整流腔，并通过整流栅进行耗散，

后一极值点喷嘴与燃烧室发生共振，但由于仿真

没有考虑热黏性耗散，所得出的峰值偏小。
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