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数值模拟气液针栓式火箭发动机喷雾燃烧对声学激励的响应
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摘　要：为研究气液针栓式火箭发动机的声学振荡特性并为其优化设计提供指导，加工了具有矩形燃烧

室的ＬＯＸ／ＧＣＨ４针栓式发动机，采用ＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅ方法仿真横向速度扰动产生的声学响应，以期在热试前了

解声学激励频率对非稳态喷雾燃烧过程的影响。仿真结果表明，采用的横向速度扰动能在燃烧室内产生同

频率的一阶横向声学振荡响应。喷雾燃烧对声学激励的响应强弱受扰动频率与燃烧室一阶横向振荡模态固

有频率的相对大小影响较大。当扰动频率与该固有频率相等时，压力和燃烧释热随速度扰动出现同相振荡，

压力振荡幅值显著增高导致燃烧室前半段的喷雾和火焰同步摆动；同时，燃烧室内存在扩散燃烧变为预混燃

烧的趋势，甲烷在更短的距离内燃烧完全且燃烧室温度趋于均匀。
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　　高频燃烧不稳定是液体火箭发动机研制过程
中极具挑战性的课题［１］。发生高频燃烧不稳定

时，燃烧室壁面热流增大导致发动机在几分之一

秒内被烧毁，高幅值的压力振荡甚至会引起发动

机瞬间爆炸。目前，关于高频燃烧不稳定性的维

持机理尚未达成共识，预测燃烧稳定性依然是新

型发动机研制过程中最困难的一环［２］，一个原因

就是喷注器采用不同的推进剂组合，引起雾化、蒸

发、混合与燃烧等过程发生变化。工程上往往采

用大量全尺寸试车来克服高频燃烧不稳定，但试

错法的燃烧试验成本和迭代设计成本高昂，因此

能在发动机预研阶段采用理论分析、数值仿真和

试验验证等多种手段来探索不稳定机理有着巨大

的经济价值和时间效益。

国内外对液体火箭发动机非线性不稳定燃烧

机理［３－５］和各类抑制装置［６－８］已开展了系统的研
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究。同时随着推进剂无毒化逐渐成为未来的主

流，常规的同轴式喷注器和撞击式喷注器分别采

用液氧／液氢等低温推进剂组合与液氧／煤油等常
温推进剂组合，已开展大量燃烧稳定性研究并广

泛应用于新型运载火箭［３，９－１０］。

起源于２０世纪５０年代的针栓式喷注器具有
结构简单、面积可调和燃烧稳定等诸多优点［１１］，

若采用液氧／甲烷双组元推进剂，可在未来星际探
索中实现飞行器就地加注和重复使用［１２］。针栓

式发动机燃烧特性关于几何尺寸和喷注条件的参

数化研究已见诸报道［１３－１７］，但其中关于其声学振

荡特性的研究还较少，且局限于燃烧室压力采集

及其频谱分析、非稳态喷雾燃烧的光学观测及其

模态分解等分析手段。

相比于试验和非线性理论分析，数值模拟

振荡燃烧可获取更详细的流场信息。前期的仿

真工作［１５］说明 ＬＯＸ／ＧＣＨ４针栓式发动机工作时
燃烧稳定性较好，燃烧室压力以低频小幅振荡

为主。本文在此基础上借鉴文献［９－１０］中旋
转齿轮声学扰动装置的思路，通过对燃烧流场

施加速度扰动来产生横向声学振荡响应，以期

在热试之前预先了解声学激励频率对非稳态喷

雾燃烧的影响。

１　数值物理模型

１．１　物理模型

ＬＯＸ／ＧＣＨ４针栓式火箭发动机样机采用设计

流量为３５６ｇ／ｓ的液氧中心式气液针栓喷嘴（液
氧和气甲烷的设计流量分别为 ２５７ｇ／ｓ和
９９ｇ／ｓ）。如图１（ａ）和图１（ｂ）所示，液氧通过针
栓中心流道后自针栓头端的一系列孔呈放射状径

向喷出，气甲烷从喷注器集气腔流经针栓外侧的

环缝轴向喷出形成气膜，径向射流与轴向气膜呈

９０°交叉撞击后推进剂发生雾化、混合与燃烧，局
部动量比为 １，相关结构参数如下：Ｌｓ＝１２ｍｍ，
Ｄｐ＝１２ｍｍ，ｈ＝０６６ｍｍ，ｄ＝０．８４ｍｍ，Ｎ＝１２。
数值模拟采用的计算域见图１（ｃ），全文坐标原点
取燃烧室入口横截面的中心点，流动方向为 ｘ，宽
度方向为ｚ，高度方向为 ｙ；本文通过矩形燃烧室
方案实现用横向振荡模拟圆筒形燃烧室内可能出

现的复杂切向振荡，同时矩形燃烧室方案有利于

在壁面局部位置开设观察窗，便于热试过程中同

步观测喷雾分布和火焰形态（开窗观测手段已在

针栓式液体火箭发动机中多次应用［５，１３－１４］）；矩

形燃烧室内部空间宽４５ｍｍ，高１４１ｍｍ，长３４８ｍｍ，

（ａ）针栓式发动机结构示意图
（ａ）Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐｉｎｔｌｅｅｎｇｉｎｅ

（ｂ）针栓头结构示意图
（ｂ）Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐｉｎｔｌｅｔｉｐ

（ｃ）计算域构型
（ｃ）Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｇｅｏｍｅｔｒｙ

图１　ＬＯＸ／ＧＣＨ４针栓式火箭发动机物理模型

Ｆｉｇ．１　ＰｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆＬＯＸ／ＧＣＨ４ｐｉｎｔｌｅｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ
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喷管喉部处高收缩至８２ｍｍ，喷管出口处高扩
展至１１９ｍｍ；数值计算时还在 ｚ＝０平面上设
置多个压力监测点，其中 Ｐ４和 Ｐ７位于燃烧室
轴线，其余位于壁面，各点对应的ｘ轴坐标如下：
－２８ｍｍ（Ｐ０１／Ｐ０２），０（Ｐ１／Ｐ２），１７４ｍｍ（Ｐ３／
Ｐ４／Ｐ５），１７４ｍｍ（Ｐ６／Ｐ７／Ｐ８）。

１．２　计算方法和网格划分

ＬＯＸ／ＧＣＨ４针栓式火箭发动机的两相喷雾燃

烧流动采用ＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅ方法开展计算，控制方
程包含 Ｅｕｌｅｒ坐标系下的雷诺平均纳维 －斯托克
斯（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，ＲＡＮＳ）方程
（气相）和 Ｌａｇｒａｎｇｅ坐标系下的离散颗粒轨道方
程（液滴），两相之间的耦合通过气液相互作用源

项实现。采用有限体积法离散控制方程，而后采

用密度基隐式算法进行求解。考虑到计算资源有

限，计算中采用 ＪｏｎｅｓＬｉｎｄｓｔｅｄｔ四步反应机理结
合涡耗散概念模型对 ＧＯＸ／ＧＣＨ４化学反应过程
进行模拟［１８］。

计算域构型（见图１（ｃ））中 ＧＣＨ４的入口边
界给定质量流量和温度（３００Ｋ）；液氧喷注采用
离散相模型（ＤｉｓｃｒｅｔｅＰｈａｓｅＭｏｄｅｌ，ＤＰＭ），以针栓
头端的液氧喷孔面（见图 １（ｂ））作为入口喷射
源，颗粒类型为 Ｄｒｏｐｌｅｔ，所有液滴的喷注方向垂
直于喷孔面，并设置液滴的质量流量、入口温度

（８０Ｋ）、入口速度（３３．４８ｍ／ｓ，对应喷注压降为
１ＭＰａ）和液滴粒径（１０μｍ）；出口边界由数值计
算外推给定。所有壁面边界采用绝热非滑移壁面

条件，液滴与壁面发生碰撞后发生球形反弹。特

别说明的是，液滴粒径的选择是基于前期的仿真

研究［１５］，燃烧室压力振荡幅度随着液滴粒径增大

而上升，当液滴粒径大于６０μｍ时出现低频不稳
定燃烧，进一步增至 １１０μｍ以上则发生熄火。
为避免低频不稳定燃烧对声学振荡的影响和发动

机性能下降，此处液滴粒径取１０μｍ。
由于计算域构型结构不规则，喷注器集气腔

和环缝部分采用结构网格，燃烧室和喷管部分采

用非结构网格，两部分在环缝出口面进行拼接。

其中，非结构网格部分采用自下而上的方法生成：

先在不同边界处生成密度不同的面网格，在此基础

上于针栓头端表面生成的边界层网格，最后在其余

空间里充填局部加密的体网格，从而保证混合反应

区和尾喷管有相对较密的网格。整个计算域包含

７４万个网格单元，满足标准ｋ－ε湍流模型和壁面
函数的使用要求，时间步长取５×１０－６ｓ。

关于计算方法及其验证和网格无关性的详细

介绍参见文献［１５］，同时文献［５］通过对比封闭方
腔内的一维声学振荡理论解和二维仿真结果，证明

了本文的计算方法适合于声学振荡数值模拟。

１．３　声学激励方法

本文的计算顺序是先按前文设置计算至稳定

燃烧阶段（作为无激励工况进行对照），而后以此

结果为初始状态并开启声学激励继续仿真。根据

２１节无激励设计工况下矩形燃烧室构型的计算
结果可知，燃烧室内的混合比 Ｏ／Ｆ分布极不均
匀，主反应区和高温燃气大部分聚集在燃烧室前

半段，而声学激励的存在将进一步促进甲烷与氧

气之间的反应，因此本文选取燃烧室前半段施加

如图 ２所示的在 ｙ方向上的速度扰动（见
式（１）），其产生的影响相比于选取燃烧室后半段
将更明显。数值计算中通过加载自定义函数

（ＵｓｅｒＤｅｆｉｎｅｄＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＤＦ）将动量源项 Ｍｏｍ′
（即网格单元内的动量变化率，见式（２））导入动
量守恒方程来实现。

图２　横向速度扰动设置
Ｆｉｇ．２　Ｓｅｔｕｐｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

ｖ′＝ｖ′０ｓｉｎ（
ｈ－２ｙ
２ｈπ）ｃｏｓ（２πｆｔ） （１）

Ｍｏｍ′＝ｄ（ρｖ′）ｄ（ｔ）≈２πｆ·ρ·ｖ′０·ｓｉｎ（
２ｙ－ｈ
２ｈπ）ｓｉｎ（２πｆｔ），

ｘ∈［０ｍ，０．１７４ｍ］ （２）
其中，ｖ′０为扰动幅值（６０ｍ／ｓ），ｈ为燃烧室高度
（１４１ｍｍ），ｆ为扰动频率，ρ为气体密度。本文重
点研究相同扰动幅值下喷雾燃烧对不同扰动频率

（３０００Ｈｚ、４５３８Ｈｚ和６０００Ｈｚ）的动态响应，其
中４５３８Ｈｚ是该燃烧室的一阶横向（１Ｔ）振荡模
态固有频率（ｆｃ＝ｃ／（２ｈ），ｃ为热力计算得到的相
应燃烧室声速（１２８０ｍ／ｓ））。

２　计算结果及讨论

２．１　无激励工况

由于目前对 ＬＯＸ／ＧＣＨ４针栓式发动机的燃

烧流场缺乏了解，本节首先采用开窗热试观测结

果对仿真计算进行验证。无激励验证工况的喷注

器环缝宽度ｈ和喷孔直径 ｄ分别为２２３ｍｍ和
０５６ｍｍ，对应 ＧＣＨ４ 和 ＬＯＸ的流量分别为
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３７２ｇ／ｓ和８４５ｇ／ｓ，其余发动机结构参数及仿真
设置与本文１１节一致，开窗热试采用文献［１４］
提出的单相机方案对喷雾（背景光成像）和火焰

（自发辐射成像）同步观测。稳定燃烧阶段喷嘴

附近的喷雾轨迹和火焰形态如图３所示，对比表
明：①仿真得到的液氧液滴分布区域与热试结果
相近，均在针栓头附近完成了快速蒸发，而观察窗

范围内均以喷雾外缘区域燃烧最为剧烈，验证了

计算方法和网格的合理性；②热试结果显示液氧
射流的喷雾锥角更大且射流表面存在表面波结

构，原因在于仿真采用ＲＡＮＳ方法和ＤＰＭ分别模
拟湍流流动和液氧射流，前者无法精确模拟连续

相流场中的小尺度涡结构，后者忽略了液氧射流

的破碎雾化过程（假设液氧在喷孔出口已雾化成

离散液滴），故无法反映真实的气液雾化过程；③
自发辐射成像得到的火焰分布范围比仿真结果更

广，原因除了喷雾锥角的差异外，还在于试验拍摄

得到的图像是沿视图方向的积分，所有液氧射流

蒸发燃烧都会在图像上产生叠加作用，另外观察

窗玻璃边缘位置的烧蚀现象也对图像产生了干扰

（如图３所示红色虚线框），而仿真结果给出的仅
是燃烧室对称面上的归一化释热率，主要体现上

下两股液氧射流的燃烧反应，轴线附近没有明显

的火焰；④热试图像中火焰附着在液氧喷孔位置，
而仿真得到的燃烧火焰距液氧喷孔有一段距离，

原因在于仿真过程中燃烧反应的快慢由气相组元

的混合速率决定，液氧离开喷孔后要经历蒸发与

混合后才能参与燃烧。

图３　关于喷雾轨迹和火焰形态的试验与仿真结果对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｎｓｐｒａｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｆｌａｍｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

　　下面针对１１节给定的无激励设计工况进行
分析，图４所示为该工况的燃烧室（Ｐ３）和集气腔
（Ｐ０１）压力振荡波形，可以看出：燃烧室压力时均
值为１７１ＭＰａ，基本达到设计值（１８ＭＰａ）；燃烧
室中段壁面处的无量纲压力振荡幅度 Ｐ′
（１１７％）强于其他位置，未出现燃烧不稳定现象
（Ｐ′＞３％）；集气腔压力振荡略滞后于燃烧室压
力，且无量纲振荡幅度 Ｐ′仅为０１５％，这说明燃
烧室压力振荡前传至集气腔的过程中出现了极大

的耗散。图４中燃烧室（Ｐ３）压力振荡波形表现
出 ３７Ｈｚ和 ７３Ｈｚ这两个振荡主频，根据文
献［１５］可知，这两个振荡主频分别由火焰在 ｙ方
向的摆动过程和液氧的非稳态蒸发过程引起的。

为了区分燃烧室内的火焰模式，这里引入火

焰因子ＦＩ的概念［１９］，如式（３）所示。

图４　无激励工况下Ｐ１与Ｐ３处达到稳定的
压力振荡波形

Ｆｉｇ．４　ＳｔａｂｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｗａｖｅａｔＰ０１ａｎｄ
Ｐ３ｗｉｔｈｏｕｔａｃｏｕｓｔｉｃｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ
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　　 ＦＩ＝
!

ＹＧＯＸ·!

ＹＧＣＨ４
!

ＹＧＯＸ !

ＹＧＣＨ４
（３）

其中，
!

为梯度算子，Ｙ为反应物的质量分数。本
文对于ＧＯＸ／ＧＣＨ４之间的混合反应，发生预混燃
烧时氧化剂和燃料的梯度方向相同，火焰因子 ＦＩ
为正值；发生扩散燃烧时燃料和氧化剂的梯度方

向相反，火焰因子ＦＩ为负值。
从图４选取相隔约半个喷雾火焰摆动周期的

两个时刻，相应燃烧流场（见图５）中 ＧＣＨ４来流
集中在针栓头下游并维持一定长度的低温区，该

低温区伴随燃烧火焰在 ｙ方向往复摆动，伴随上
下壁面附近回流区尺寸的此消彼长。初始喷注粒

径较小（１０μｍ）的液氧射流在穿透 ＧＣＨ４来流的
过程中发生偏转并快速蒸发，未表现出明显的摆

动现象。在回流区作用下高温 ＧＯＸ往低温区扩
散并与 ＧＣＨ４发生剧烈反应，导致燃烧室内的混
合比Ｏ／Ｆ分布极不均匀。另外，火焰因子的分布
也表明燃烧室内的释热反应以扩散火焰为主，且

火焰分布区域主要集中于两条混合比等值线

（０５和５００）之间。

（ａ）内部温度云图及绿色的混合比等值线分布（０．５和５００）
（ａ）Ｉｎｔｅｒｉｏｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｍｉｘｉｎｇｒａｔｉｏｉｓｏｌｉｎｅｓ（０．５ａｎｄ５００）ｃｏｌｏｒｅｄｂｙｇｒｅｅｎ

（ｂ）液滴分布和ｚ＝０平面上的流线分布
（ｂ）ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＬＯＸｐａｒｔｉｃｌｅｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｉｎｔｈｅｚ＝０ｐｌａｎｅ

（ｃ）燃烧室对称面上的火焰因子分布
（ｃ）ＣｏｍｂｕｓｔｏｒｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｃｏｌｏｒｅｄｂｙＦＩ

图５　无激励条件下相隔约半个火焰摆动周期的燃烧流场
Ｆｉｇ．５　Ｓｎａｐｓｈｏｔｓｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｏｗｅｌｄｗｉｔｈａｎｉｎｔｅｒｖａｌｏｆａｂｏｕｔｈａｌｆａｓｗｉｎｇｉｎｇｐｅｒｉｏｄｏｆｆｌａｍｅｗｉｔｈｏｕｔａｃｏｕｓｔｉｃｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

２．２　扰动频率对压力振荡的影响

在ｔ＝３７０３５ｍｓ时刻开启声学激励，不同扰
动频率下燃烧室各监测点的无量纲压力振荡幅值

如图６所示，当扰动频率与燃烧室１Ｔ振荡模态固
有频率接近时压力振荡最为剧烈。位于燃烧室头

部的监测点（Ｐ１和 Ｐ２）的压力时间历程见图７，
ｆ＝４５３８Ｈｚ时开启速度扰动至稳定振荡阶段（振
荡幅度并未完全保持不变）所需的时间间隔最长

（约５０ｍｓ），相应的压力时均值涨幅最大；在 ｔ＝
４７５３５ｍｓ时刻关闭速度扰动后燃烧室压力振荡
逐渐消失且压力时均值开始下降，约５０ｍｓ后压
力振荡波形恢复至无激励状态，这说明通过添加

速度扰动可产生燃烧室声学振荡响应。随着速度

扰动的开启和关闭，集气腔压力出现了相似的变

化过程（以 ｆ＝４５３８Ｈｚ为例，见图８），但产生的
振荡幅度和时均值的变化幅度均远小于燃烧室压

·０４·
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力，这说明燃烧室压力振荡前传至集气腔的过程

中出现了极大的耗散，且燃烧室压力振荡并非

ＧＣＨ４喷注引起。

图６　不同扰动频率下各监测点的无量纲压力振荡幅度
Ｆｉｇ．６　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｅａｃｈ
ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｐｏｉｎｔｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

（ａ）ｆ＝３０００Ｈｚ

（ｂ）ｆ＝４５３８Ｈｚ

（ｃ）ｆ＝６０００Ｈｚ

图７　扰动频率对Ｐ１与Ｐ２处压力振荡的影响
Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｎ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎａｔＰ１ａｎｄＰ２

图８　ｆ＝４５３８Ｈｚ激励条件下集气腔内的压力时间历程
Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｇａｓ
ｍａｎｉｆｏｌｄｕｎｄｅｒａｃｏｕｓｔｉｃｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｗｉｔｈｆ＝４５３８Ｈｚ

结合图７中局部放大图和图９所示不同扰
动频率下稳定振荡阶段监测点 Ｐ１处的压力频
谱可知，扰动频率变化并未改变燃烧室压力的

１Ｔ振荡模态，振荡频率均以扰动频率为主，其中
ｆ＝４５３８Ｈｚ时振荡主频对应幅值最大并产生高
阶谐振。

２．３　激励条件下的声学响应特性分析

下面结合燃烧流场和声能平衡方程来解释不

同扰动频率下喷雾燃烧对声学激励动态响应的差

异。从图７中不同扰动频率下的压力振荡波形放
大图中选取相隔半个压力振荡周期的两个压力极

值点对应的时刻，得到如图１０所示的燃烧流场，
其中左列包括纵向截面上的温度云图和速度场矢
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量（以蓝色箭头表示），右列包括液滴分布和 ｚ＝０
平面上的压力场云图，可以看出：激励条件下燃烧

室上下壁面附近的相对压力变化符合１Ｔ振荡模
态，同时速度扰动促进了液氧蒸发和燃烧室前半

段 ＧＯＸ／ＧＣＨ４之间的混合反应，低温区长度缩
短。相比于３０００Ｈｚ和６０００Ｈｚ，ｆ＝４５３８Ｈｚ时喷
雾燃烧过程对横向声学激励的响应最为强烈，燃烧

室内的回流区结构变化最大，燃烧反应在前半段基

本完成，因此温度进一步趋于均匀。Ｈａｒｄｉ等［９］通

过旋转齿轮控制辅喷管出口的开启与关闭，从而对

ＬＯＸ／ＧＨ２同轴喷注缩尺火箭发动机施加燃烧室横
向声学激励，发现当激励频率等于燃烧室１Ｔ振荡
模态固有频率时，反应速率（反比于火焰长度）和

火焰区域的氢氧基（ＯＨ）自发辐射强度显著强于
非共振频率，与本文仿真结果一致。

图９　不同扰动频率下Ｐ１处的压力频谱图
Ｆｉｇ．９　Ｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍｐｌｏｔｓｏｆｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｔｒａｃｅａｔ

Ｐ１ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

图１０　不同扰动频率下相隔半个１Ｔ模态压力振荡周期的燃烧流场
Ｆｉｇ．１０　Ｓｎａｐｓｈｏｔｓｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｏｗｅｌｄｗｉｔｈａｎｉｎｔｅｒｖａｌｏｆａｂｏｕｔｈａｌｆａｐｅｒｉｏｄｏｆ１Ｔｍｏｄｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

　　另外，在速度扰动作用下燃烧火焰与压缩波
（通过速度矢量表示）在 ｙ方向发生同步摆动，其
中以ｆ＝４５３８Ｈｚ更为明显，根据 Ｒａｙｌｅｉｇｈ准则，
燃烧释热将为高压区（波腹）提供能量并维持声

学振荡模态。相比之下，针栓喷嘴下游的低温区

与液氧液滴分布则在ｙ方向上仅出现同步的小幅
摆动现象，原因在于液氧和 ＧＣＨ４来流分别在密
度和轴向喷注速度上远大于高温燃气（惯性不

·２４·
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同），声学激励对两者的影响较小。

为了进一步定量分析压力和燃烧释热之间的

关系，在稳定振荡阶段针对图１０中绿色虚线框
（０≤ｘ≤０．０７ｍ，－０．０７ｍ≤ｙ≤０）内的流场区域
进行积分求解面积平均压力和释热率，压力和释

热率之间的关系如图 １１所示，扰动频率 ｆ取
３０００Ｈｚ、４５３８Ｈｚ和６０００Ｈｚ时指定区域内的
平均压力和燃烧释热的同频振荡相位差分别为

６５４５°、－８１８°和 －６３５３°，相位差约等于（ｆｃ－
ｆ）·π／ｆｃ，因此在合适的扰动幅值下，相位差由扰
动频率与１Ｔ模态振荡固有频率之间的相对大小
决定。

基于不同扰动频率下压力与燃烧释热的同频

振荡相位差，下面通过声能平衡方程（式（４），关
于具体的推导和解释参见文献［２０］）来定性分析
速度扰动的开启和关闭时整个燃烧室内的声学振

荡分布是如何产生和消失的，以及不同扰动频率

下燃烧室声学振荡的差异。式（４）中，ｅ表示声
能，ｐ′ｕ′表示声能流速，声学源项 Ｓ由声学激励产

（ａ）ｆ＝３０００Ｈｚ

（ｂ）ｆ＝４５３８Ｈｚ

（ｃ）ｆ＝６０００Ｈｚ

图１１　不同扰动频率下指定区域内面积平均压力
和燃烧释热的时间历程图

Ｆｉｇ．１１　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆａｒｅａｗｅｉｇｈｔｅｄａｖｅｒａｇｅｐｒｅｓｓｕｒｅ
ａｎｄｈｅａｔｏｆｒｅａｃｔｉｏｎｉｎｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｔｅｄａｒｅａｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

生项Ｓ１、燃烧释热产生项 Ｓ２（Ｓ２＝ｐ′·Ｑ′·（ｋ－
１）／（ｋ·珋ｐ））和流体流动产生项 Ｓ３组成，Ｄ表示
声能耗散项。

ｅ
ｔ
＝

１
２珋ρｕ′

２＋１２
ｐ′２

珋ρｃ( )２
ｔ

＝Ｓ－
!

·（ｐ′ｕ′）－Ｄ

（４）
式中，ｐ为压力，Ｑ为燃烧释热，ｕ为速度矢量，ρ
为密度，“－”和“′”分别表示平均值和脉动值。

三种扰动频率下压力和燃烧释热的同频振荡

相位差在±９０°之间，这说明声学激励项 Ｓ１作用
下燃烧释热产生项 Ｓ２随时间的积分为正，声学源
项Ｓ大于声能耗散项 Ｄ，进而维持了燃烧室内的
压力振荡幅度；在 ｐ′ｕ′项的作用下激励区往无激
励区传递声能，因此燃烧室压力振荡幅度沿 ｘ方
向显著减小。当ｆ＝４５３８Ｈｚ时压力和燃烧释热
基本表现出同相同步的周期性振荡，因此燃烧释

热产生项Ｓ２及可维持的燃烧室压力振荡幅度均
更大，同时该工况下燃烧反应最为充分，外加额外

引入的动量源项，使得燃烧室压力时均值超过了

设计压力（１８ＭＰａ）；而当关闭速度扰动后，由于
燃烧释热产生项Ｓ２和流体流动产生项Ｓ３无法维
持，在声能耗散项Ｄ作用下燃烧室压力迅速恢复
至无激励条件下的稳定燃烧状态，这说明该针栓

式发动机对燃烧室声学振荡具有较强的耗散作

用，需采取额外的措施（如本节引入的动量源项）

才能维持喷雾燃烧与声学振荡之间的强耦合

·３４·
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关系。

最后，以ｆ＝４５３８Ｈｚ为例分析声学激励对低
频振荡的影响。如图７（ｂ）所示稳定振荡阶段的压
力振荡幅度的变化对应一个５８Ｈｚ的低频振荡（振
幅过小，图９中没有体现），图１２给出了相隔约半
个低频振荡周期的两个时刻的燃烧流场，可以看

出，低温区在ｙ方向的摆动幅度较大，而两条混合
比等值线（０５和５００）的分布区域相比于无激励工

况（见图５）显著减小，这进一步说明燃烧反应基本
在燃烧室前段完成，并导致激励条件下低频振荡对

应的频率（５８Ｈｚ）高于无激励工况（３７Ｈｚ），同时混
合比等值线在速度扰动作用下出现小尺度波动。

火焰因子的分布则显示燃烧室内的释热反应表现

出扩散燃烧和预混燃烧并重的特征。另外，火焰除

了集中于针栓头附近外，还在速度扰动的作用下广

泛分布于燃烧室的一侧壁面附近。

图１２　ｆ＝４５３８Ｈｚ激励条件下相隔约半个低频振荡周期的燃烧室内部温度场
（包含绿色混合比等值线（０．５和５００））及对称面上的燃烧因子分布

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｉｎｔｅｒｉｏｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｌｄｓ，ｓｕｐｅｒｉｍｐｏｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｎｔｏｕｒａｒｅｔｈｅｍｉｘｉｎｇｒａｔｉｏｉｓｏｌｉｎｅｓ（０．５ａｎｄ５００），
ａｎｄＦＩｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｉｎｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｏｒｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｗｉｔｈａｎｉｎｔｅｒｖａｌｏｆａｂｏｕｔｈａｌｆａｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｐｅｒｉｏｄ

ｕｎｄｅｒａｃｏｕｓｔｉｃｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｗｉｔｈｆ＝４５３８Ｈｚ

３　结论

本文采用 ＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅ方法对 ＬＯＸ／ＧＣＨ４
针栓式发动机在不同扰动频率的横向声学激励作

用下的声学振荡开展数值模拟，并通过开窗热试

证明该计算方法和网格能较为准确地捕捉喷雾轨

迹和火焰形态。主要结论如下：采用的声学激励

措施能产生同频率的燃烧室１Ｔ振荡模态声学响
应，喷雾燃烧对声学激励的响应强弱受扰动频率

的影响较大，其与燃烧室 １Ｔ振荡模态固有频率
（４５３８Ｈｚ）的相对大小决定了压力和燃烧释热相
位差；相比无激励工况，速度扰动使得液氧蒸发和

ＧＯＸ／ＧＣＨ４之间的混合反应均有所增强，低温区
长度缩短，存在预混火焰转变为扩散火焰的趋势，

进而增大了低频振荡对应的频率；速度扰动关闭

后声学源项无法维持导致燃烧室压力迅速恢复至

无激励条件下的稳定燃烧状态，这说明该针栓式

发动机对燃烧室声学振荡具有较强的耗散作用；

由于声能自动从激励区往无激励区传递，稳定振

荡阶段燃烧室内的压力振荡幅度沿ｘ方向呈现显
著减小的趋势。当扰动频率等于４５３８Ｈｚ时达

到稳定振荡阶段所需时间间隔最长（约５０ｍｓ），
此时压力和燃烧释热相位差仅－８１８°，两者接近
同相振荡，可维持的无量纲压力振荡幅度高达

０３６，且在声学激励这一动量源项作用下压力时
均值增长至无激励工况的设计压力（１８ＭＰａ）以
上；同时回流区结构显著改变，喷雾和火焰伴随压

力横向振荡出现明显的同步摆动现象。
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