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要!针对某固体火箭发动机工作末期出现的压力振荡现象开展了数值研究与线性预估
)

通过有限

元方法得到了燃烧室空腔的声模态及固有声振频率#轴向
#

阶与
!

阶声振频率随燃面退移先减小后增大$利

用大涡模拟方法分析了燃烧室内的流场特性及压力振荡特性#振荡频率与试验结果一致#判定该发动机出现

了以轴向
#

阶声振频率为主导的不稳定燃烧$其次分析了发动机内阻尼特性#其阻尼随燃面退移不断减小$最

后通过不稳定燃烧线性理论解释了该发动机工作末期出现压力振荡的机理#表明燃面退移过程中喉通比下

降是导致发动机由线性稳定转向线性不稳定状态的关键因素
)

关
"

键
"

词!固体火箭发动机$不稳定燃烧$压力振荡$声模态分析$阻尼特性

中图分类号!

&A%/\#!

"""""

文献标志码!

B

收稿日期!

!$#!.#$.#2

网络出版地址!

基金项目!国家自然科学基金!

/#$21$#/

"

作者简介!苏万兴!

#0"2C

"#男#甘肃武威人#博士生#研究方向为固体火箭发动机不稳定燃烧
)

通讯作者!李世鹏!

#02%C

"#男#山东五莲人#副教授+博士生导师#博士#研究方向为固体火箭发动机设计
)J.<=9(

%

(>

?(

X9-)@P8),7

K"E=#+96"%6%+9&=6'69

?

&9*%<"(=#$%6%

7

6%&+"'6<$"-J*9E"9"$

63 K=7.Z97

M

#

#

WI6G9.

?

@7

M

#

#

bDB*Ee9='

!

#

bDB+c=7.P'7

M

#

#

cJe97

M

.

f

97

M

#

#

KB*E*97

M

.:@9

#

!

#)6,G''(':B@;'>

?

=,@J7

M

97@@;97

M

#

5@9

S

97

M

I7>-9-8-@':[@,G7'('

MO

#

5@9

S

97

M

#$$$"#

#

FG97=

$

!)I7>-9-8-@':U=77@P6

?

=,@6

O

>-@<J7

M

97@@;97

M

#

FG97=B,=P@<

O

':6

?

=,@[@,G7'('

MO

#

5@9

S

97

M

#$$$0A

#

FG97=

"

)=+9$&-9

%

5=>@P'7=>'(9P;',Y@-<'-';

!

64U

"#

78<@;9,=(>9<8(=-9'7R9-G(97@=;

?

;@.

P9,-9'7R=>,=;;9@P'8--'>-8P

O

-G@

?

;@>>8;@'>,9((=-9'7=--G@@7P':X8;797

M

)B,'8>-9,

<'P@>=7P7=-8;=(=,'8>-9,:;@

f

8@7,9@>':,'<X8>-';,G=<X@;R@;@'X-=97@PX

O

:979-@@(@<@7-

=7=(

O

>9>

!

J̀B

"

<@-G'P)[G@;@>8(->97P9,=-@-G=--G@:9;>-=7P>@,'7P=Z9=(=,'8>-9,:;@.

f

8@7,9@>:9;>-P@,;@=>@=7P-G@797,;@=>@R9-G-G@;@

M

;@>>9'7':-G@X8;797

M

>8;:=,@)[G@

:('R.:9@(P=7P

?

;@>>8;@'>,9((=-9'7,G=;=,-@;9>-9,>':-G@,'<X8>-';R@;@=7=(

O

L@PT9=(=;

M

@@P.

P

O

>9<8(=-9'7

!

WJ6

"

<@-G'P)[G@'>,9((=-9'7:;@

f

8@7,

O

R=>R@((,'7>9>-@7-R9-G-G@@Z

?

@;9.

<@7-=(T=(8@

#

,'7:9;<97

M

-G=--G@64U

?

;@>@7-@P:87P=<@7-=(=,'8>-9,,'<X8>-9'797>-=X9(9.

-

O

)[G@7-G@P=<

?

97

M

@::@,-':-G@<'-';R=>=7=(

O

L@P)I->G'R>-G=--G@-'-=(P=<

?

97

M

,'7-978'8>(

O

P@,;@=>@R9-G-G@;@

M

;@>>9'7':-G@X8;797

M

>8;:=,@) 9̀7=((

O

#

-G@

?

;@>>8;@'>.

,9((=-9'7<@,G=79><=--G@@7P':X8;797

M

R=>@Z

?

(=97@PT9=(97@=;,'<X8>-9'797>-=X9(9-

O

-G@.

';

O

)[G@P@,;@=>@':-G@-G;'=-.-'.

?

';-=;@=;=-9'9>=Y@

O

:=,-';-G=-<=Y@>-G@64U-8;7

:;'<(97@=;>-=X(@>-=-@-'(97@=;87>-=X(@>-=-@)

>*

?

/"$<+

%

>'(9P;',Y@-<'-';

$

,'<X8>-9'797>-=X9(9-

O

$

?

;@>>8;@'>,9((=-9'7

$

=,'8>-9,<'P@=7=(

O

>9>

$

P=<

?

97

M

@::@,-



"

第
#$

期 苏万兴等%某固体火箭发动机工作末期不稳定燃烧

""

固体火箭发动机不稳定燃烧是推进剂燃烧及

流动对声能放大的过程#表现为燃烧室压力+推进

剂燃速等参数随时间作周期或近似周期性的变

化&

#

'

)

不稳定燃烧将导致推力振荡及弹体振动#轻

则引起内弹道曲线异常#严重时将会导致飞行任

务失败
)

自第二次世界大战后期开始#国外开展了

相应的研究工作#经过几十年的努力#研究人员逐

步探明了不稳定燃烧的机理并找到一些经验或半

经验的抑振方法&

!

'

)

随着含铝复合推进剂的使用#

研究发现铝粉燃烧产生的惰性颗粒对压力振荡有

较强的抑制作用#基本清除了不稳定燃烧现象#之

后人们对不稳定燃烧的关注程度逐渐下降
)

随着航天事业的发展#国外大型运载器相继

使用大型固体火箭发动机作为助推器#在其工作

过程中发现一系列的分段式固体火箭发动机仍然

存在不稳定燃烧现象&

%.A

'

)

国内在研的一些高装

填+大长径比+翼柱装药+高能推进剂的固体火箭

发动机在试验过程中也出现了比较严重的压力振

荡&

/

'

)

因此#需要对不稳定燃烧现象继续展开深入

研究
)

本文针对某固体火箭发动机飞行试验中工作

末期出现的压力振荡现象进行了数值研究与线性

预估
)

对某固体火箭发动机不同工作时刻的空腔

进行了声学特性分析#探讨了声振频率随燃面退

移的变化规律$利用大涡模拟数值方法分析了燃

烧室内的流场特性及压力振荡特性$最后通过不

稳定燃烧线性理论解释了该发动机工作末期出现

压力振荡的机理
)

@

"

问题描述

某固体火箭发动机工作初期燃烧室空腔结构

如图
#

所示#该发动机在头部和末端均采用了翼

柱装药#翼槽数为
0

#长径比
!

,

"

约为
1

!初始时

刻管型装药段可达
!$

"

)

图
#

"

某固体火箭发动机燃烧室空腔结构

9̀

M

)#

"

FG=<X@;>-;8,-8;@':

=>'(9P;',Y@-<'-';

某固体火箭发动机飞行试验中#由遥测数据

可以看出#发动机在工作末期出现了较为严重的

压力振荡现象#

#

9+

曲线如图
!

所示!

#

为燃烧室

压力#

#

为平均压力"

)

某固体火箭发动机工作至

!$>

前#

#

9+

曲线比较平稳#从
%$>

左右开始出现

微小的压力振荡#之后压力振荡程度逐渐增大#直

至发动机工作结束
)

图
!

"

某固体火箭发动机
#

9+

曲线

9̀

M

)!

"

#

9+,8;T@':=>'(9P;',Y@-<'-';

选取了
%

个典型工作时刻#并对压力振荡数

据进行了快速傅里叶分析#结果如图
%

所示!

#

_

为

波动压力"

)

22%!
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图
%

"

某固体火箭发动机不同工作时刻下

压力振荡谱图
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由压力振荡谱图可以看出#在发动机工作至

!$>

时#燃烧室压力振荡比较微弱#其中振荡主频

为
#A$DL

#压力振幅占平均压力的
$)$!Ag

#该振

荡非常微弱#对发动机工作特性基本上没有影响#

可忽略不计$当发动机工作至
%$>

时#逐步出现了

压力振荡#振荡频率为
#/0DL

#振荡幅值明显增

大#占平均压力的
$)$"Ag

左右
)

当发动机工作至

A$>

时#压力振荡比较严重#此时燃烧室内压力振

荡的主频为
#22DL

#压力振幅占平均压力的

$)!Ag)

压力振荡进一步引起推进剂燃速振荡#从

而造成平均压力偏移预估压力
)

初步判断该发动

机出现了轴向声不稳定燃烧#下文通过有限元方

法对燃烧室进行声模态与声振频率分析#继而进

行流场计算#进一步分析某固体火箭发动机的压

力振荡特性
)

B

"

数值计算方法及模型

B)@

"

声学特性分析方法

固体火箭发动机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#声振

型研究对发动机进行稳定性预估有着重要意义
)

为方便求解固体火箭发动机燃烧室中的波动方

程#将燃烧室内质量守恒+动量守恒+能量守恒及

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&

1

'如下%

)

!

#

5

1

!

7#

&

$

!

#

"

其中
1

7

为复波数!

1

7

^

!

,

L

C

#

!

是角频率#

L

是平均

声速"

)

采用有限元方法#对三维波动方程进行离散#

可得到声腔模态方程的单元矩阵形式

!

&

:

C!

!

7

'

:

"

(

&

$

!

!

"

式中
&

:

为声刚度矩阵$

'

:

为声质量矩阵
)

使用有

限元法求得声特征向量
(

及特征根
!

7

#由
;7

&

!

7

,

!

&

即可求出声振频率
)

该方法在求解空腔固

有声模态中得到了广泛的应用&

2."

'

)

B)B

"

大涡模拟数值计算方法

大涡模拟!

WJ6

"以其耗散小+精度高的优势#

被广泛地运用于模拟流动+燃烧的细微环节
)

因

此#可利用
WJ6

来计算压力振荡引起的声波运

动
)

利用空间滤波器
P

将流场变量分为可解尺度

脉动量与亚格子尺度脉动量&

0

'

;

"

(

!

-

#

+

"

&

;

"

(

;

!

-

#

+

"

5

;

"

(

>

!

-

#

+

"

;

"

(

;

!

-

#

+

"

&

*

"

P

!

-

0

-Q

#

)

"

;

"

(

!

-Q

#

+

"

P

%

&

'

(

-Q

!

%

"

其中
"

是计算区域#

)

是决定亚格子尺度结构的

网格大小#

;

是流场参数#如
*

!密度"#

%

!速度"#

F

!温度"等
)

上标
;

与
>

分别表示可解尺度!

;@.

>'(T@P

"与亚格子尺度!

>8X

M

;9P

"流场特性
)

本文数

值模拟工作基于软件
Ẁ3J*[

#详细的控制方

程+亚格子模型及数值方法可靠度见文献&

#$

'

)

对于连续方程与动量方程#为了避免中心差

分格式产生的数值振荡#采用
5F]

!

X'87P@P,@7.

-;=(P9::@;@7,97

M

"格式进行离散#能量方程则采用

?

'R@;(=R

格式以加速收敛
)

时间采用
!

阶隐式

格式#计算步长为
/h#$

C1

>

#库朗特数为
#)

B)H

"

计算模型及边界条件

通过软件
B*6c6

中的
=,'8>-9,%$

声流体单

元对图
#

所示的三维声腔建立有限元模型
)

模型表

面定义零位移约束#取声介质密度为
A)$Y

M

,

<

%

#平

均声速为
##"1<

,

>)

三维大涡能够比较准确地模拟展向旋涡的运

动规律#计算结果也能更加符合实际情况
)

然而#

实际发动机尺寸较大#目前计算条件难以承受极

大的网格数量及计算时间
)

众多研究中均将三维

模型简化为二维模型来处理#二维大涡模拟同样

能够获取旋涡的运动规律#并能较好地提取燃烧

室内的压力振荡特性&

#$.#!

'

)

本研究中将某固体火

箭发动机简化为二维模型#选取了
%

个典型工况

进行计算分析#分别是发动机工作至
!$>

!发动机

工作稳定阶段"#

%$>

!发动机初步开始出现压力振

荡现象"及
A$>

!压力振荡较严重时"

)

某固体火箭

发动机工作至
!$>

时的计算区域如图
A

所示
)

"2%!
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图
A

"

某固体火箭发动机工作至
!$>

时计算区域及相应边界条件

9̀

M

)A

"

F'<

?

8-=-9'7=(P'<=97=7PX'87P=;

O

,'7P9-9'7>':=>'(9P;',Y@-<'-';=-X8;797

M

-9<@':!$>

""

对于某固体火箭发动机#计算采用的边界条

件如下%质量通量入口为R

D

:(8Z

"̂)AY

M

,!

<

!

.

>

"#

入口温度为
%/$$d)

由于气体在拉瓦尔喷管处加

速至超声速#出口截面参数通过外推求得
)

壁面边

界选用无滑移边界条件
)

H

"

计算结果及分析

HA@

"

某固体火箭发动机声学特性

某固体火箭发动机工作至
A$>

左右时出现了

较为严重的低频不稳定燃烧现象#此时#头部和末

端翼柱消失#发动机空腔基本呈现圆柱构型
)

图
/

所示为某固体火箭发动机工作至
A$>

时空腔的前

A

阶轴向振型声压分布云图
)

空腔内声压分布连

续#与纯圆柱空腔振型分布基本一致#前
A

阶轴向

声振频率分别为
#2A

#

%1$

#

/A2

#

2%0DL

#其中
#

阶

声振频率与试验结果!

#22DL

"非常一致#说明某

固体火箭发动机出现了以轴向
#

阶声振频率为主

导的不稳定燃烧
)

图
/

"

前
A

阶轴向振型声压分布

9̀

M

)/

"

B,'8>-9,

?

;@>>8;@P9>-;9X8-9'7'::9;>-:'8;

=Z9=(T9X;=-9'7<'P@>

轴向
#

阶声振频率压力振荡是众多固体火箭

发动机中容易出现的不稳定燃烧现象
)

燃烧室内

阻尼系数是空腔轴向
#

阶声振频率的函数
)

因此#

通过声振频率随燃面退移的变化规律可以判断燃

烧室内阻尼系数的变化规律#进而利用不稳定燃

烧线性理论判断某固体火箭发动机在不同工作时

刻下的稳定性
)

对某固体火箭发动机不同工作时

刻的空腔结构进行了有限元声模态分析#图
1

所

示为某固体火箭发动机前两阶轴向声振频率随燃

烧时间的变化
)

由图可以看出#随着燃面的退移#

前两阶轴向声振频率基本呈现先减小后增大的趋

势
)

在发动机工作初始时刻#发动机轴向
#

阶声振

频率为
#A2DL

#轴向
!

阶声振频率为
%!%DL

#由于

图
1

"

某固体火箭发动机前两阶轴向声振频率随

燃烧时间的变化
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发动机内腔三维结构复杂#与圆柱空腔相比较#轴

向
!

阶声振频率并非轴向
#

阶声振频率的整数

倍
)

发动机工作至
0>

左右#发动机头部翼柱基本

消失#形成头部空腔#燃烧室空腔
#

阶与轴向
!

阶

声振频率达到最小值#分别为
#%/DL

与
%#/DL)

之后#随着装药的进一步燃烧#空腔声振频率逐渐

增大
)

直到发动机工作结束#燃烧室声腔
#

阶与
!

阶声振频率分别达到
#"%DL

与
%2$DL)

此时#空

腔声振频率与纯圆柱声振频率基本接近!理论值

分别为
#20

#

%/"DL

"#而且
#

阶与
!

阶声振频率基

本满足倍频关系
)

HAB

"

某固体火箭发动机压力振荡特性

首先对某固体火箭发动机不同工作时刻进行

了稳态流场计算#在此基础上进行了大涡模拟数

值计算
)

为了记录压力随时间的振荡过程#在某固

体火箭发动机头部!

$)$#

#

$)$#

"

<

处设置了压力

监测点
)

对压力振荡数据进行快速傅里叶分析#得

到了不同工作时刻下的压力振荡特性!压力振幅

及声振频率"

)

某固体火箭发动机压力振荡情况见

图
2

$

图
0)

高频振荡易于被推进剂中的微粒抑

图
2

"

某固体火箭发动机工作至
!$>

时

压力振荡特性
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图
"

"

某固体火箭发动机工作至
%$>

时压力振荡谱图
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图
0

"

某固体火箭发动机工作至
A$>

时压力振荡谱图
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制#某固体火箭发动机出现的压力振荡主要集中

在低频范围内#此外#为了便于和有限元计算结果

进行对比#本文仅对前
A

阶轴向声振频率进行

分析
)

某固体火箭发动机工作至
!$>

时开始出现了

微小的压力振荡现象#由试验所得压力振荡谱图

可知#该时刻轴向
#

阶声振频率为
#A$DL

左右
)

图
2

所示为某固体火箭发动机压力振荡特性#燃

烧室中出现了较为明显的压力振荡#而且具有一

定的周期性
)

对振荡数据进行了快速傅里叶分析#

得到了压力振荡谱图#如图
2

!

X

"所示#图中
A

个

波峰对应的频率为前
A

阶轴向声振频率#分别为

#/$

#

%!$

#

/!$

#

2!/DL)

与有限元分析!

J̀B

"#

Ẁ3J*[

软件计算所得前
A

阶轴向声振频率及

试验结果对比如图
#$

所示
)̀W3J*[

计算结果

与有限元结果非常吻合#试验所得压力振荡频率

与轴向
#

阶声振频率基本接近#表明某固体火箭

发动机确实出现了以
#

阶声振频率为主导的不稳

定燃烧现象
)

图
"

为某固体火箭发动机工作至
%$>

时的压

$"%!
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图
#$

"

前
A

阶轴向声振频率对比

9̀

M

)#$

"

F'<

?

=;9>'7'::9;>-:'8;=Z9=(

=,'8>-9,:;@

f
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力振荡谱图
)

当发动机工作至
%$>

时#燃烧室内开

始出 现 压 力 振 荡 现 象#无 量 纲 压 力 振 幅 从

$\$!Ag

增至
$\$"Ag

#压力声振频率从
#A$DL

增

大至
#/0DL)

由数值计算结果也可看出#发动机

工作至
!$>

时#轴向
#

阶声振频率为
#/$DL

左

右#相应振幅为
$)$$1g

$发动机工作至
%$>

时#

轴向
#

阶声振频率增加至
#1%DL

#对应振幅增大

至
$)$#Ag)

数值计算结果变化趋势与试验变化

趋势基本一致
)

数值计算结果较飞行试验所得的幅值很小#

而且飞行试验中压力振荡主要集中在轴向
#

阶声

振频率处#高频处没有监测到压力振荡现象
)

这是

由于数值计算仅能获得流动不稳定性对压力振荡

特性的影响#无法考虑到推进剂的压力耦合响应

的影响#而且随着燃面的退移#燃烧室主流速度逐

渐减小#流动不稳定性对压力振荡的影响逐渐减

小
)

因此#发动机工作至
A$>

左右时数值计算结果

与试验结果有所偏差
)

在实际发动机工作过程中#

推进剂压力耦合响应是引起压力振荡的主要增

益#该影响只能通过试验的方法来测得
)

此外#高

能推进剂中的金属颗粒对高阶声振频率下的压力

振荡有较强的抑制作用#所以飞行试验数据所得压

力振荡谱图中仅出现了
#

阶声振频率压力振荡
)

对某固体火箭发动机
%

个典型工作时刻的压

力振荡特性进行综合分析#结果见图
##

与图
#!)

图
##

为振荡频率随燃烧时间的变化#试验结果+

有限元计算结果及
Ẁ3J*[

计算结果均有相同

的变化规律#随着燃面退移#燃烧室空腔
#

阶声振

频率呈增大趋势#与图
1

!

=

"结果一致
)

图
#!

所示

为轴向基频对应的压力振幅随时间的变化#可以

看出#随着燃烧的进行#压力振幅逐渐增大#在发

图
##

"

振荡频率随燃烧时间的变化
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图
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"

压力振幅随燃烧时间的变化
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动机工作末期#压力振荡最为严重
)

某固体火箭发动机在工作的过程中#工作压

力的变化不大#这表明推进剂的压力耦合响应变

化不大
)

此外#流动不稳定性对压力振荡的影响随

燃面退移而削弱#然而#发动机的不稳定燃烧程度

却越来越严重
)

因此#还需要对发动机内的阻尼特

性进行分析#利用比较成熟的不稳定燃烧线性理

论对某固体火箭发动机的工作稳定性进行预估
)

H)H

"

不稳定燃烧线性预估理论

线性稳定性理论以燃烧室内的一维波动方程

为基础#研究小扰动振幅随时间的变化规律
)

燃烧

室压力
#

可表示为&

#%.#A

'

#

&

.

#

5

#

Q

&

.

#

5

#$

@

"

+

@

S

!

!

+

5

1

7

-

"

!

A

"

其中
#$

为声压的零
.

峰幅值#

!

为角频率
)

若
"/

$

#小扰动有增长趋势#表现为燃烧不

稳定性$若
"%

$

#则具有稳定性
)

增长常数
"

可表

示为各种增益+阻尼效果之和#如式!

/

"所示
)

#"%!
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式中系数依次为压力耦合响应系数+速度耦合响

应系数+分布燃烧增益系数+喷管阻尼系数+惰性

微粒阻尼系数+平均流作用系数+气相阻尼系数+

壁面耗散阻尼系数与结构阻尼系数
)

分别确定各

个常数#即可预估发动机的稳定性
)

固体火箭发动机中声能损失主要有喷管阻

尼#壁面阻尼及微粒阻尼#微粒的种类+含量及其

粒径大小对微粒阻尼的影响较大#根据最佳粒径

理论#大颗粒抑制低频率振荡#小颗粒抑制高频率

振荡
)

由于微粒的含量固定及粒径大小固定#在燃

烧室工作过程中#微粒阻尼保持不变
)

喷管阻尼占发动机总阻尼的很大一部分#可

用喷管声导纳函数表征其大小
)

在轴向振型及切

向,轴向混合振型中#声能在喷喉处会被吸收或者

辐射掉一部分
)

对于轴向振型#喷管阻尼尤为明

显#根据工程经验公式#喷管对轴向振型的阻尼系

数可表示为&

#

'

"

7

&0

L

S

!

!

1

"

其中
L

为声速#

!

为发动机轴向长度#

S

为发动机

喉通比
)

随着燃面的退移#燃烧室中通气面积不断

增大#从而喉通比下降#喷管阻尼系数也因此而减

小
)

文献&

#/

'指出#无量纲推力振幅对压力振幅放

大机理的关键参数是喉通比#放大比例与喉通比成

反比#同样佐证了喉通比对发动机稳定性的影响
)

声波在空腔内传播时#由于管壁的摩擦和气

体的黏性将形成一个声振速度附面层#该区域中

速度梯度和黏性力很大#必然会导致黏性损失
)

此

外#壁面附近还会出现一个温度扰动的附面层#该

层温度梯度较大#部分声能还会以导热的形式损

失#综合此两种形式的声能损失#工程上对壁面损

失的预估可表示为&

#

'

"

R

&0'

;

#

,

!

=Z9=(

,

8

!

2

"

其中
'

为修正系数#取
$)%%

$

;=Z9=(

为轴向声振频

率#

8

为空腔半径
)

同样可以看出#随着空腔半径

的增大#壁面阻尼也不断减小
)

虽然轴向声振频率

随燃面退移不断增大#但是增大的幅度较小#对整

个壁面阻尼的影响不大
)

重点考虑喷管阻尼和壁面阻尼随燃烧时间的

变化#如图
#%

所示
)

由图可以看出#随着燃面退

移#喷管阻尼和壁面阻尼迅速减小#直至
!/>

左右

以后#阻尼变化程度减小#此时#某固体火箭发动

机由线性稳定状态变为线性不稳定状态#燃烧室

图
#%

"

某固体火箭发动机喷管阻尼和壁面阻尼随

燃烧时间的变化
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内开始出现明显的压力振荡#随着燃面进一步退

移#阻尼也随之减小#压力振荡愈加严重#该振荡

一直持续至发动机工作结束
)

N

"

结
"

论

#

"高装填+大长径比+翼柱装药+高能推进剂

的固体火箭发动机仍然存在压力振荡现象#且主

要是以轴向
#

阶声振频率为主导的不稳定燃烧
)

!

"随着燃烧的进行#轴向
#

阶与
!

阶声振频

率呈现先减小后增大的趋势
)

%

"发动机中阻尼随燃面退移不断下降#在工

作末期#发动机由线性稳定状态转向线性不稳定

状态#从而出现不稳定燃烧现象#而且不稳定燃烧

程度逐渐加强直至燃烧结束
)

参考文献!

&

#

'

"

孙维申
)

固体火箭发动机不稳定燃烧&

U

'

)

北京%北京工业

学院出版社#

#0"2)

&

!

'

"

5('<>G9@(P`6)D9>-';9,=(

?

@;>

?

@,-9T@':,'<X8>-9'797>-=.

X9(9-

O

97<'-';>

%

,=>@>-8P9@>

&

4

'

)BIBB!$$#.%"2/

#

!$$#)

&

%

'

"

]'->'7d K

#

d'>G9

M

'@6

#

Q=,@d d)&';-@ZP;9T@7

?

;@>.

>8;@'>,9((=-9'7>97[9-=7I&>'(9P;',Y@-<'-';8

?M

;=P@

&

4

'

)BIBB0/.!2%!

#

#00/)

&

A

'

"

49X@;@=8]

#

Q@T@;

M

@7@[)[G;8>-'>,9((=-9'7>

?

=>>9T@,'7-;'('7

(=;

M

@>'(9P;',Y@-<'-';>

&

4

'

)BIBB!$$/.A#1"

#

!$$/)

&

/

'

"

D3]=797

M

#

DJE8'

f

9=7

M

#

WI3Q@9

S

97

M

#

@-=()6-8P

O

'797.

>-=X(@,'<X8>-9'7':>'(9P;',Y@-<'-';R9-G:97',

O

(

M

;=97

&

N

'

)N'8;7=(':FG97=+;P=7,@

#

!$##

#

2

!

#

"%

!A.!")

&

1

'

"

马大猷
)

现代声学理论基础&

U

'

)

北京%科学出版社#

!$$1)

&

2

'

"

张峤#李军伟#王宁飞
)

突变截面燃烧室声腔纵向振荡频率

规律分析&

N

'

)

航空动力学报#

!$#$

#

!/

!

2

"%

#1/%.#1/")

bDB*E e9='

#

WIN87R@9

#

KB*E *97

M

:@9)B7=(

O

>9>'7

=,'8>-9,('7

M

9-8P97=('>,9((=-9'7:;@

f

8@7,

O

97,'<X8>-9'7

!"%!



"

第
#$

期 苏万兴等%某固体火箭发动机工作末期不稳定燃烧

,G=<X@;R9-G>8PP@7,G=7

M

@>@,-9'7>

&

N

'

)N'8;7=(':B@;'.

>

?

=,@Q'R@;

#

!$#$

#

!/

!

2

"%

#1/%.#1/")

!

97FG97@>@

"

&

"

'

"

杨向明#刘佩进#陈晓龙
)

翼柱型装药固体火箭发动机燃烧

室声场分析&

N

'

)

宇航学报#

!$$"

#

!0

!

/

"%

#/0%.#/02)

cB*EH9=7

M

<97

M

#

WI3 Q@9

S

97

#

FDJ* H9='('7

M

)B7=(

O

>@

':=,'8>-9,

?

;'

?

@;-

O

R9-G,'<

?

(9,=-@P

M

;=97>G=

?

@97,'<.

X8>-9'7,G=<X@;':>'(9P;',Y@-<'-';

&

N

'

)N'8;7=(':B>.

-;'7=8-9,>

#

!$$"

#

!0

!

/

"%

#/0%.#/02)

!

97FG97@>@

"

&

0

'

"

J;(@X=,G@;E

#

D8>>=979U c

#

6

?

@L9=(@FE

#

@-=()['R=;P

-G@(=;

M

@.@PP

O

>9<8(=-9'7':,'<

?

;@>>9X(@-8;X8(@7-:('R>

&

N

'

)N'8;7=(': (̀89PU@,G=79,>

#

#00!

#

!%"

!

#

"%

#//.#"/)

&

#$

'

"

bDB*Ee9='

#

WIN87R@9

#

KB*E K@9,G@7

#

@-=()*8<@;9.

,=(=7=(

O

>9>'7'>,9((=-9'7,G=;=,-@;9>-9,>97=-=9(

?

9

?

@7'LL(@

>'(9P;',Y@-<'-';

&

N

'

)N'8;7=(':6

?

=,@,;=:-=7P4',Y@->

#

!$##

#

A"

!

#

"%

#$%.#$0)

&

##

'

"

U=>'7]4

#

U';>-=P-4B

#

F=77'76U)Q;@>>8;@'>,9((=.

-9'7=7P>-;8,-8;=(T9X;=-9'7>97>

?

=,@>G8--(@464U=7P

J[U.%<'-';>

&

4

'

)BIBB!$$A.%"0"

#

!$$A)

&

#!

'

"

陈晓龙#何国强#刘佩进#等
)

潜入式喷管对燃烧室中压力

振荡的影响&

N

'

)

固体火箭技术#

!$#$

#

%%

!

%

"%

!/!.!//)

FDJ*H9='('7

M

#

DJE8'

f

9=7

M

#

WI3Q@9

S

97

#

@-=()J::@,-':

>8X<@;

M

@P7'LL(@'7

?

;@>>8;@'>,9((=-9'797,G=<X@;

&

N

'

)

N'8;7=(':6'(9P4',Y@-[@,G7'('

MO

#

!$#$

#

%%

!

%

"%

!/!.!//)

!

97FG97@>@

"

&

#%

'

"

5('<>G9@(P`6)W@>>'7>(@=;7@P97>'(9P;',Y@-,'<X8>-9'7

97>-=X9(9-

O

&

4

'

)BIBB!$$2./"$%

#

!$$2)

&

#A

'

"

王宁飞#张峤#李军伟#等
)

固体火箭发动机不稳定燃烧研

究进展&

N

'

)

航空动力学报#

!$##

#

!1

!

1

"%

#A$/.#A#A)

KB*E*97

M

:@9

#

bDB*E e9='

#

WIN87R@9

#

@-=()Q;'

M

;@>>

':97T@>-9

M

=-9'7'7,'<X8>-9'797>-=X9(9-

O

':>'(9P;',Y@-

<'-';>

&

N

'

)N'8;7=(':B@;'>

?

=,@Q'R@;

#

!$##

#

!1

!

1

"%

#A$/.#A#A)

!

97FG97@>@

"

&

#/

'

"

bDB*Ee9='

#

KJIbG9

S

87

#

63K=7Z97

M

#

@-=()[G@';@-9,=(

<'P@(97

M

=7P<8<@;9,=(>-8P

O

:';-G;8>-'>,9((=-9'7,G=;.

=,-@;9>-9,>97>'(9P;',Y@-<'-';>

&

N

'

)N'8;7=(':Q;'

?

8(>9'7

=7PQ'R@;

#

!$#!

#

!"

!

!

"%

%#!.%!!)

%"%!




