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摘要:针对液体发射药迫击炮点火时期压力振荡现象及产生发展机理ꎬ研制再生式液体发射药半密闭爆发器试验

系统ꎬ基于大涡模拟(ＬＥＳ)建立点火阶段燃烧室燃气流动模型ꎬ数值求解燃烧室声腔模态与瞬态流场ꎬ计算燃烧室

点火阶段声腔各阶模态频率及压力振荡信号ꎮ 结果表明ꎬ点火阶段燃烧室声腔模态振型主要由切向与轴向组成ꎬ
点火时期压力振荡呈现多频率特性ꎬ振荡频率集中在 ５~ ５０ ｋＨｚ 之间ꎮ 基于 ＬＥＳ 计算的燃烧室压力振荡频率与试

验结果一致ꎬ低频压力振荡与部分低阶声腔模态频率相同ꎬ主要表现为一阶切向 １Ｔ、一阶切向一阶轴向 １Ｔ１Ｌ 和二

阶切向一阶轴向 ２Ｔ１Ｌꎻ高频压力振荡则与速度扰动频率相似ꎮ 分析了涡量场与速度扰动频谱ꎬ发现高频振荡主要

由涡相互作用引起的微小扰动导致ꎮ 研究结果揭示了液体发射药迫击炮点火时期压力振荡产生机理与发展过程ꎬ
为压力振荡抑制提供了指导ꎮ
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　 　 迫击炮作为典型曲射武器在城市作战中具有较

大优势ꎬ但传统迫击炮存在自动变装药困难、固体发

射药膛压对装药量敏感等问题[１]ꎮ 再生式液体发

射药火炮( ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ ｌｉｑｕｉｄ ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｇｕｎꎬＲＬＰＧ)
结合液体发射药流动性与再生喷射原理ꎬ可实现初

速与射程的无级调节ꎬ同时压力平台特性有助于降

低最大膛压、提高初速ꎬ并满足制导弹药低过载发射

需求ꎬ大幅提高迫击炮的自动化水平与精确打击

能力ꎮ
在针 对 再 生 式 液 体 发 射 药 迫 击 炮 技 术

( ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ ｌｉｑｕｉｄ ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｍｏｒｔａｒꎬＲＬＰＭ)的试验

中发现ꎬ燃烧室会出现压力振荡现象[２]ꎬ研究表明

压力振荡与燃烧室声腔特性密切相关ꎮ ＶＯＳＥＮ
等[３]通过添加弹性内衬抑制压力振荡ꎬ并推导了不

同声学材料的抑制效果ꎻ余永刚等[４] 通过试验研究

得出ꎬＲＬＰＧ 中压力波动和机械振动与声腔振荡的

耦合是振荡的主要激励ꎻ刘宁等[５] 通过数值仿真再

现了燃烧室内轴向与径向振型ꎻ王亮宽等[６] 强调燃

烧室内燃气的某阶特征频率受到激励是压力振荡的

一大诱因ꎻ陆林[７]通过建立包含燃烧过程的内弹道多

维两相流模型ꎬ发现 ＲＬＰＭ 声学振荡模式以轴向二阶

为主ꎻ董关[８]建立了针对内弹道任意时期声学模态的

求解方法ꎬ并研究结构对声学特性的影响ꎮ
目前ꎬ针对声腔模态与燃烧不稳定性的研究方

法已较为成熟ꎬ包括声学有限元计算与大涡模拟

等[９－１０]ꎮ 张泽昊等[１１]采用声学有限元法ꎬ研究了增

加隔板结构对液体发动机声腔模态的影响ꎻ汪广旭

等[１２]确定了液体火箭发动机燃烧室压力凸频源于

一阶纵向不稳定燃烧ꎻ李昊等[１３]对比了不同流场简

化模型对声模态计算的影响ꎬ结果显示温度场的分

布是影响声学特征频率的重要因素ꎬ反应释热率仅

会影响声压幅值ꎮ 任永杰等[１４]研究指出ꎬ应力混合

涡模拟 ＳＥＢＳ 能够较好地捕捉包括涡脱落、湍流以

及压力波的传播等特性ꎮ
ＲＬＰＧ 再生循环中ꎬ点火性能对后续燃烧稳定

性存在较大影响[１５]ꎮ 张相炎等[１６] 研究了 ＲＬＰＧ 点

火参数对再生循环的影响ꎬ并建立了考虑固体药燃

烧过程的集总参数模型ꎬ但忽略了压力建立过程ꎮ
张玉荣等[１７] 则建立了考虑点火燃气喷射的零维

ＲＬＰＧ 计算模型ꎬ指出早期液体可压缩性是压力振

荡的主要原因之一ꎮ 杨博伦[１８] 以尾管与燃烧室压

力平衡作为内弹道起始点ꎬ建立了考虑固体点火药

燃烧的零维 ＲＬＰＭ 模型ꎮ 孙明亮等[１９] 建立了

ＲＬＰＭ 二维两相流燃烧模型ꎬ综合考虑了固体药的

燃烧与液体雾化过程ꎬ但均以点火药燃气构建的燃

烧室平均流场后作为计算起点ꎮ
前期研究中已构建 ＲＬＰＭ 点火模型ꎬ综合考虑

点火药燃气喷射与膛内压力建立过程ꎬ并采用 ｋ－ε
湍流模型ꎬ初步进行了仿真分析[２０]ꎬ但计算所得流

场对称性强ꎬ压力振荡幅值偏低ꎮ 为进一步研究不

稳定燃烧现象ꎬ本文根据前期研究成果建立燃烧室

全尺寸三维计算模型ꎬ对比不同湍流模型对点火过

程压力振荡的捕捉能力ꎬ同时结合声学有限元方法

与大涡模拟结果ꎬ分析燃烧室点火过程声振特性ꎬ揭
示压力振荡构成与机理ꎬ为进一步提升 ＲＬＰＭ 内弹

道燃烧稳定性提供参考ꎮ

１　 试验方法与数值计算模型

１.１　 试验装置与压力振荡测试

考虑到试验效率与安全性ꎬ设计再生喷雾燃烧

半密闭爆发器 ( ｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ ｌｉｑｕｉｄ ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ ｓｅｍｉ￣
ｂｏｍｂꎬＲＬＰＢ)如图 １ 所示ꎬ用以研究 ＲＬＰＭ 典型内

弹道过程ꎮ

图 １　 ＲＬＰＢ 试验装置

Ｆｉｇ􀆰 １　 Ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ＲＬＰＢ

ＲＬＰＢ 贮液室、 再生喷射活塞、 燃烧室等与

ＲＬＰＭ 相同ꎬ燃烧室出口为泄压堵头ꎬ模拟弹由泄压

堵头固定ꎬ模拟弹带有与传统迫弹相同的尾管和基

１０１
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本装药管ꎬ尾管内固体药被底火点燃后压力迅速上

升ꎬ达到破膜压力后破孔ꎬ燃气喷入燃烧室ꎮ 当燃烧

室压力达到活塞启动压力后ꎬ液体药开始喷射ꎬ此时

燃烧室内已经达到点火条件ꎬ液体药经雾化破碎后

燃烧ꎬ形成再生喷射循环ꎬ当燃烧室到达一定压力后

泄压堵头的膜片破裂ꎬ燃气外泄ꎬ燃烧室压力开始下

降ꎬ从而模拟完整的膛内过程ꎮ
相比美国 Ｓａｎｄｉａ 国家试验室设施[３]ꎬＲＬＰＢ 保

留了实际点火过程ꎬ并通过点火启动再生喷射循环ꎬ
能够围绕燃烧室复杂点火过程开展针对性研究ꎮ 整

体试验系统如图 ２ 所示ꎬ压力测量采用高频响石英

压力传感器ꎬ采样频率 ２００ ｋＨｚꎬ布置在燃烧室侧

壁面ꎮ

图 ２　 试验系统

Ｆｉｇ􀆰 ２　 Ｔｅｓｔ ｓｙｓｔｅｍ

点火药置于弹体尾管内ꎬ 装药结构与制式

６０ ｍｍ 迫弹相同ꎬ液体发射药采用 ＯＴＴＯ￣Ⅱꎮ 试验

测得燃烧室压力曲线ꎬ如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 燃烧室实测压力振荡

Ｆｉｇ􀆰 ３　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｃｈａｍｂｅｒ ｉｎ ｔｅｓｔ

由图 ３ 可见ꎬ燃烧室压力在点火阶段与最大压

力点出现了明显压力振荡ꎬ证明 ＲＬＰＢ 可以完整实

现 ＲＬＰＭ 再生喷雾燃烧过程ꎬ并再现压力振荡现

象ꎬ为了聚焦研究点火阶段压力振荡的特性和诱因ꎬ
后续研究针对前 １.５ ｍｓ 进行重点分析ꎮ

１.２　 声学模型

理想气体中ꎬ声依靠流体质点的微小扰动传播ꎬ
令压力 ｐ＝ ｐ０＋ｐ′ꎬ密度 ρ＝ ρ０＋ρ′ꎬ速度 ｖ＝ ｖ０＋ｖ′ꎬ熵 ｓ＝
ｓ０＋ｓ′ꎬ下标“０”代表稳态项ꎬ上标“ ′”代表扰动项ꎮ

由质量守恒、牛顿第二定律以及声波物态方程ꎬ
通过线性化处理可得流体中的声波方程:

１
ｃ２

∂２ｐ′
∂ｔ２

－∇２ｐ′＝ (ｒꎬｔ) (１)

式中: (ｒꎬｔ)为源函数ꎬｒ 为坐标向量ꎬｃ 为声速ꎮ 考

虑等熵过程ꎬ其表达式简化为

(ｒꎬｔ)＝ －ρ０
δｑ′
δｔ

(２)

假设波动是由复数个简谐波叠加ꎬ引入复声压

ｐ′＝ ｐ􀅰ｅｊωｔ与 ｑ′ ＝ ｑ􀅰ｅｊωｔꎬ并代入声波方程ꎬω 为角频

率ꎬ令波数 ｋ＝ ω
ｃ
ꎬ可得到声学 Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ 方程[２１]:

∇２ｐ－ｋ２ｐ＝ －ｊρ０ωｑ (３)
通过有限元方法将声场离散ꎬ声压通过形函数

表达ꎮ 式(３)在声场 Ｖ 中的权重积分函数可写为

∫
Ｖ
􀭴ｐ(∇２ｐ － ｋ２ｐ ＋ ｊρ ０ωｑ)ｄＶ ＝ ０ (４)

令 􀭴ｐ 为权重函数ꎬ将上式做变换ꎬ并应用高斯定理可

改写为

∫
Ｖ
(∇􀭴ｐ􀅰∇ｐ)ｄＶ － ω ２∫

Ｖ
( １
ｃ２

􀭴ｐｐ)ｄＶ ＝

∫
Ｖ
ｊρ ０ω􀭴ｐｑｄＶ － ∫

Ω
( ｊρ ０ωｐｖ􀅰ｎ)ｄΩ (５)

进一步对上式离散ꎬ并改写积分边界 Ω 分别为

速度、声阻抗和声压边界:
􀭹ｐＴ
ｉ􀅰Ｋ􀅰ｐｉ－ω２􀭹ｐＴ

ｉ􀅰Ｍ􀅰ｐｉ ＝􀭹ｐＴ
ｉ􀅰Ｑｉ－

􀭹ｐＴ
ｉ􀅰Ｖｉ－ｊω􀭹ｐＴ

ｉ􀅰Ｃ􀅰ｐｉ－􀭹ｐＴ
ｉ􀅰Ｐ ｉ (６)

整理可得系统方程为

(Ｋ＋ｊωＣ－ω２Ｍ)􀅰ｐｉ ＝Ｆｉ (７)
Ｆｉ ＝Ｑｉ＋Ｖｉ＋Ｐ ｉ (８)

式中:Ｑｉ 为节点体积源向量ꎬＶｉ 为节点速度边界向

量ꎬＰ ｉ 为节点声压边界向量ꎮ 则系统声学模态即为

特征值向量ꎬ通过声学质量矩阵 Ｍ、刚度矩阵 Ｋ 和

阻尼矩阵 Ｃ 求解ꎬ获得模态矩阵和参与因子ꎬ即可

解出节点处声压ꎬ并通过型函数获得任一位置声压ꎮ
１.３　 湍流模型

文献[７ꎬ１９ ~ ２０]中ꎬ湍流模型一般采用时间平

均的 ＲＡＮＳ 模型ꎬ导致在捕捉流场细节时精度不足ꎬ
这也使得难以较好地模拟压力振荡现象ꎬ进而影响
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其产生机理分析ꎮ
大涡模拟是介于雷诺平均与直接求解之间ꎬ对

较大尺度的涡团直接求解ꎬ而尺度较小的团则通过

显式亚格子模型计算ꎮ Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ 最早提出了简

单的亚格子尺度模型ꎬ但在靠近壁面区域会产生非

零的涡黏性ꎬ因此在处理复杂结构时需要阻尼函数

求解近壁面流ꎻ ＮＩＣＯＵＤ 等[２２] 则在后期提出了

ＷＡＬＥ 模型ꎬ避免了改进动态 Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ 模型所导

致的高计算成本ꎮ
ＬＥＳ 模型中ꎬ亚格子应力可写为

Ｔｉｊ ＝
１
３
Ｔｋｋδｉｊ＋２νｔ

􀭵Ｓｉｊ (９)

式中:Ｔ 为剪应力ꎬδ 为 Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ 函数ꎬν 为涡黏度ꎬ
Ｓ 为可解区形变张量ꎮ

􀭵Ｓｉｊ ＝
１
２

∂􀭵ｕｉ

∂ｘ ｊ
＋
∂􀭵ｕ ｊ

∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１０)

对于 ＷＡＬＥ 模型ꎬ涡黏度 ν 表示为

νｔ ＝(ＣｗΔ) ２ (Ｓｄ
ｉｊ) ３ / ２

(􀭵Ｓｉｊ
􀭵Ｓｉｊ) ５ / ２＋(Ｓｄ

ｉｊＳｄ
ｉｊ) ５ / ４

(１１)

Ｓｄ
ｉｊ ＝

１
２
(􀭵ｇ２

ｉｊ＋􀭵ｇ２
ｊｉ)－

１
３
δｉｊ􀭵ｇ２

ｋｋ (１２)

式中:Ｃｗ 为系数ꎬΔ 为滤波尺度ꎬｇ 为速度梯度ꎮ
１.４　 点火喷射模型

点火阶段尾管内基本装药首先燃烧ꎬ当尾管内

压力达到破膜压力后膜片破裂ꎬ火药燃气喷射进入

燃烧室ꎬ使用零维模型进行描述基本装药燃烧以及

燃气喷射过程ꎮ
基本装药燃烧服从几何燃烧定律:

ｄｚ
ｄｔ

＝
ｕ１

ｅ１
ｐｎ
１ (１３)

ψ＝
χｚ(１＋λｚ＋μｚ２) ｚ<１
１ ｚ≥１{ (１４)

式中:ｐ１ 为尾管内压力ꎻｚ 为药粒的相对已燃厚度ꎻ
ｅ１ 为药粒弧厚的一半ꎻｕ１ 为燃速系数ꎻｎ 为燃速指

数ꎻψ 为相对已燃百分比ꎻχꎬλꎬμ 均为形状特征量ꎮ
尾管内状态方程采用诺贝尔－阿贝尔方程描述:

ρ１ ＝
ωψ

Ｖ１－[ω(１－ψ) / ρｚ]
(１５)

ｐ１
１
ρ１

－αæ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ＲＴ１ (１６)

式中:ω 为基本装药质量ꎬＶ１ 为尾管容积ꎬρｚ 为基本

装药密度ꎬρ１ 为燃气密度ꎬα 为火药气体余容ꎬＲ 为

燃气气体常数ꎬＴ１ 为燃气温度ꎮ 尾管内高压燃气通

过传火孔喷入燃烧室ꎬ启动再生喷射循环ꎬ燃气通过

传火孔流速为

ｕ＝

２
ｋ＋１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
２(ｋ－１)

ｋＲＴ１

ｐ２

ｐ１
<０.５５５

２ｋ
ｋ－１

ＲＴ１

ｐ２

ｐ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
ｋ

－
ｐ２

ｐ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｋ＋１
ｋé

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｐ２

ｐ１
≥０.５５５

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(１７)
ｄｍ
ｄｔ

＝Ａ０ρ１ｕ (１８)

式中:ｋ 为比热比ꎬｍ 为流出尾管燃气质量ꎬｐ２ 为燃

烧室压力ꎬＡ０ 为火药气体余容ꎮ 同时ꎬ能量守恒方

程为

ωψｆ
ｋ－１

＝ωψ－ｍ
ｋ－１

ＲＴ１＋Ｑ (１９)

ｄＱ
ｄｔ

＝
ｋＲＴ１

ｋ－１
Ａ０ρ１ｕ (２０)

式中:ｆ 为火药力ꎮ 燃烧室内流场物理量则通过

ＣＦＤ 求解器进行计算ꎮ
１.５　 边界条件与计算域

绘制 ＲＬＰＢ 燃烧室点火阶段计算域ꎬ如图 ４ 所

示ꎮ 通过零维燃烧室状态方程求得声腔域内燃气密

度与声速ꎮ

图 ４　 燃烧室计算域

Ｆｉｇ􀆰 ４　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

三维流场计算域与声腔计算域相同ꎬ点火药燃

气通过尾管上的破孔喷射进入燃烧室ꎬ建立点火环

境ꎮ 为监测燃烧室点火压力ꎬ在燃烧室流场壁面环

向设置测压点ꎬ如图 ５ 所示ꎬ其轴向位置与传感器安

装位置一致ꎮ
为提高计算收敛性ꎬ全域采用结构化网格划分ꎬ

网格划分后燃烧室如图 ６ 所示ꎮ
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图 ５　 实际测点与数据监测点分布

Ｆｉｇ􀆰 ５　 Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ

图 ６　 燃烧室网格

Ｆｉｇ􀆰 ６　 Ｍｅｓｈ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

燃烧室流场采用瞬态计算ꎬ对流项采用一阶显式

格式ꎬ扩散项采用中心差分格式ꎬ时间步则用二阶隐

式推进ꎮ 以传火管内达到破孔压力时刻为计算起点ꎬ
计算时间 １.５ ｍｓꎬ步长取 １×１０－７ ｓꎬ以保证计算精度ꎮ

２　 数值模拟结果

２.１　 声模态计算结果

利用声学有限元计算声腔前十六阶模态声压ꎬ
结果如图 ７ 所示ꎮ 图中ꎬＴ 为切向振型ꎬＬ 为轴向振

型ꎬ１Ｌ 表示一阶轴向振型ꎮ 燃烧室声腔各阶频率与

振型如表 １ 所示ꎮ
表 １　 燃烧室声腔各阶频率与振型

Ｔａｂｌｅ １　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ａｎｄ ｍｏｄｅ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

阶数 频率 / ｋＨｚ 振型 阶数 频率 / ｋＨｚ 振型

１ ５.１１ １Ｌ ９ １６.７２ ３Ｌ
２ ８.９０ １Ｔ １０ １６.９３ ２Ｔ
３ ８.９９ １Ｔ １１ １６.９３ ２Ｔ
４ １１.６０ ２Ｌ １２ １９.３５ ３Ｌ１Ｔ
５ １２.３９ １Ｌ１Ｔ １３ １９.３５ ３Ｌ１Ｔ
６ １２.３９ １Ｌ１Ｔ １４ ２０.２８ １Ｌ２Ｔ
７ １５.４８ ２Ｌ１Ｔ １５ ２０.２８ １Ｌ２Ｔ
８ １５.４８ ２Ｌ１Ｔ １６ ２２.０８ ２Ｌ２Ｔ

图 ７　 燃烧室各阶声压云图(单位:Ｐａ)
Ｆｉｇ􀆰 ７　 Ａｃｏｕｓｔｉｃ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｔｈｅ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒ(ｕｉｎｔ:Ｐａ)

　 　 燃烧室近似环形ꎬ声模态以轴向振型与切向振

型为主ꎮ 由云图可以看出ꎬ以轴向为主导的模态中ꎬ
波腹多分布于燃烧室前后端面ꎬ切向振型中的波腹

则仅出现在弹底端面ꎮ 而当轴向振型与切向振型叠

４０１



第 ３ 期 於永硕ꎬ等　 再生式液体发射药迫击炮点火特性研究

加时ꎬ则会影响切向振型的轴向分布ꎬ导致切向振型

波腹后移ꎬ弹底振幅减弱ꎬ同时振幅最大处集中于活

塞端面以及液体发射药喷口ꎮ 这使得活塞在点火阶

段极易产生耦合振荡并作用于贮液室ꎬ进一步影响

开阀以及液体药启喷过程ꎮ
２.２　 燃烧室压力计算结果

图 ８(ａ)为 ＬＥＳ 计算中不同测点压力信号与试

验对比ꎮ 可以看出计算压力出现了明显的振荡现

象ꎬ同时已经逼近实测压力幅值ꎬ且由于三维破孔模

型的引入导致同一轴向位置不同角度的测点结果出

现了较大差异ꎮ 由于 ９０°位置正对喷孔ꎬ导致首个

波峰更早到达且峰值更高ꎬ０°与 １８０°的首个峰值则

几乎相同ꎬ而之后则由于喷孔位置分布导致了不同

的振荡特性ꎬ表现出了燃烧室点火时期压力建立过

程的非线性特性ꎮ

图 ８　 燃烧室压力曲线

Ｆｉｇ􀆰 ８　 ｐ－ｔ ｃｕｒｖｅ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

图 ８( ｂ)更加直观对比了 ｋ－ε 与 ＬＥＳ 计算效

果ꎬ在 ０.４ ｍｓ 前的初始冲击阶段ꎬＬＥＳ 与 ｋ－ε 在燃

气首次碰壁后均产生了两处初始峰值ꎬ其中 ｋ－ε 结

果中两次峰值大小相似且间隔较近ꎬ与试验存在较

大差别ꎻＬＥＳ 的峰值分别为 ２.３５ ＭＰａ 和 ４.５６ ＭＰａꎬ
相比试验中 ４.３３ ＭＰａ 与 ５.６３ ＭＰａꎬ虽有一定差异ꎬ
但发展趋势较为相似ꎬ且峰值间隔更加贴近试验数

据ꎬ考虑到模型所做出的一定假设ꎬ峰值差异有可能

为忽略测压流道导致ꎮ ０.４ ｍｓ 后ꎬＬＥＳ 结果与 ｋ－ε
存在显著区别ꎬ０.７ ~ ０.９ ｍｓ 中ꎬ由于 ｋ－ε 模型的时

均特性ꎬ压力曲线近似线性增加ꎬ幅值与频率和试验

结果存在较大差异ꎬ压力振荡细节没有被较好地捕

捉ꎻ而 ＬＥＳ 结果则表现出了明显的振荡ꎬ同时频率

基本与试验相同ꎬ虽然与实际测量幅度存在一定差

异ꎬ但考虑到实际测试中所产生的多种扰动ꎬ以及计

算模型的简化特性ꎬ计算结果中的误差可以被接受ꎬ
后续将进一步依据此结果进行声振特性分析ꎮ

３　 结果分析与讨论

３.１　 压力振荡特性分析

为进一步分析燃烧室声振特性ꎬ采用离散小波

分析提取测试与计算压力信号中的噪声部分ꎬ选取

ｄＢ 小波作为基小波ꎬ将压力信号作 ７ 层分解ꎬ并将

其重构为压力振荡信号ꎬ所提取的各压力振荡信号

如图 ９ 所示ꎮ

图 ９　 压力振荡信号

Ｆｉｇ􀆰 ９　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ

由于燃气对传感器的直接冲击作用ꎬ试验压力

前 ０.２ ｍｓ 出现了 ３.３５ ＭＰａ 和 ２.５２ ＭＰａ 两个显著波

峰ꎻ三维 ＬＥＳ 则分别为 １.４３ ＭＰａ 和 ２.２７ ＭＰａꎬ第一

峰值约为实测值的 １ / ２.５ꎬ第二峰值则相近ꎬ第一、第
二峰值时间间隔更符合实测情况ꎮ 在首次冲击过

后ꎬ试验压力表现出了幅度高达 １ ~ １.５ ＭＰａ 的明显

振荡ꎻ 三 维 ＬＥＳ 模 型 中 振 荡 幅 值 则 为 ０. ５ ~
０.７５ ＭＰａꎬ约为试验幅值的 １ / ２ꎬ同时振荡现象较为

显著ꎬ存续时间长且包含更多高频波动ꎬ与试验压力

符合程度较好ꎮ ＬＥＳ 仿真结果的幅频特性与试验结

果基本一致ꎬ能够更真实反映点火阶段燃烧室压力

振荡产生发展机制ꎮ
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进一步地ꎬ为分析振荡信号的频域特性ꎬ截取

０.４~１.４ ｍｓ 阶段较为稳定的压力振荡信号ꎬ并对其

做快速傅里叶变换ꎬ得到压力振荡频谱如图 １０ 所

示ꎮ 燃烧室计算频率与振型对比如表 ２ 所示ꎮ

图 １０　 压力振荡频谱

Ｆｉｇ􀆰 １０　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ ｓｐｅｃｔｒｕｍ

表 ２　 燃烧室计算频率与振型对比

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ａｎｄ ｍｏｄｅ

测试频率 / ｋＨｚ 计算频率 / ｋＨｚ 声模态频率 / ｋＨｚ 振型

８.７４ ８.７３ ８.９ １Ｔ
１２.４８ １２.４８ １２.３９ １Ｌ１Ｔ
２０.２２ ２０.２３ ２０.２８ １Ｌ２Ｔ

　 　 图 １０(ａ)所示的实测压力振荡在这一阶段并没

有表现出较为显著的主频ꎬ而是存在多组频率分量ꎬ
主要振荡频率呈峰状分布ꎬ在 ４０ ｋＨｚ 以内ꎬ部分高

频分量超过了 ５０ ｋＨｚꎻ三维 ＬＥＳ 则表现出了与实测

值相似的多组低频峰状分布ꎬ同时也存在 ５０ ｋＨｚ 左

右的高频分量ꎮ
将各计算结果中频率低于 ２０ ｋＨｚ 的分量与燃

烧室声学模态频率对比可知ꎬ实际点火过程中ꎬ低频

振荡频率与低阶切向以及切向与轴向叠加的振型频

率符合程度较高ꎬ三维 ＬＥＳ 与实测压力表现出了相

同的频率特性ꎬ而二维 ｋ－ε 由于进行了轴对称简

化ꎬ同时未考虑喷孔非均匀分布ꎬ仅与轴向振型符合

程度较高ꎬ在计算中难以考虑到切向振型的影响ꎮ
同时ꎬ根据声腔模态计算结果ꎬ取相应振型中测点处

声压做归一化处理后ꎬ与计算 ＬＥＳ 频谱图对比ꎬ如
图 １１ 所示ꎬ测点声压振幅与压力振荡振幅趋势基本

一致ꎬ证明在点火时期ꎬ低频压力振荡主要由声腔模

态主导ꎬ且如图 １２ꎬ振幅分布与声压分布相近ꎬ在确

定主导振型后ꎬ可通过求解声腔模态得到声压分布ꎬ
快速确定压力振荡各频率振幅最大值位置ꎮ

图 １１　 计算振荡频率与声模态频率对比

Ｆｉｇ􀆰 １１　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ａｎｄ ａｃｏｕｓｔｉｃ ｍｏｄａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

图 １２　 声压云图与测点位置

Ｆｉｇ􀆰 １２　 Ｓｏｕｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｎｔｏｕｒ ａｎｄ ｔｅｓｔ ｐｏｉｎｔ ｌｏｃａｔｉｏｎ

３.２　 燃烧室压力场分析

图 １３ 为三维 ＬＥＳ 压力云图ꎮ 可以看出基本装

药管破孔后ꎬ点火药燃气喷射进入燃烧室ꎬ由于环境

压力较小ꎬ气体迅速膨胀ꎬ在喷口处出现一定范围的

低压区ꎬ同时产生球状冲击波ꎬ当波面撞击壁面或与

另一波面互相碰撞后产生较高压力区域ꎮ 在 ０.１ ｍｓ
燃气初次碰壁时ꎬ 弹底仅有上半存在高压区ꎮ
０.０７ ｍｓ 时ꎬ弹底侧 ０°喷孔所喷射的燃气部分直接

沿轴向膨胀越过尾管底端ꎻ部分沿周向发展后在

１８０°位置碰撞产生局部高压ꎬ并同时向弹底与活塞

两侧膨胀ꎮ 而此时活塞侧水平喷孔所喷出燃气已经

与活塞相作用产生高压区域ꎬ并转向弹底方向膨胀ꎬ
同时ꎬ由于周向膨胀带来的迟滞效应ꎬ水平方向速度

较快的燃气首先与活塞碰撞形成高压区ꎬ在燃气速

度换向并进一步向弹底膨胀后ꎬ外围与来流相互作

用ꎬ在活塞持续形成高压区域ꎻ而竖直方向燃气此时

与活塞相碰撞而产生的高压区还未充分膨胀ꎮ

６０１
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０.０８ ｍｓ 后弹底压力在周向分布已经较为平均ꎬ竖直

平面内活塞端面高压区与上游来流相碰撞ꎬ由于弹

底 １８０°相位高压区来自于两股燃气的碰撞ꎬ其在轴

向的燃气补充能力大于喷孔ꎬ因此所产生的局部高

压更为剧烈ꎮ 由图 １３(ｇ)可以看出ꎬ在 １８０°活塞端

面出现了远超当前平均压力的区域ꎮ 同时ꎬ由

０.２ ｍｓ 之后可以看出ꎬ随压力逐渐升高ꎬ局部高压区

域的分布表现出自弹底到活塞端面的轴向振荡以及

０° ~１８０°的周向振荡ꎬ由此燃烧室初期压力环境的

建立与声腔模态产生耦合ꎬ在压力振荡中表现为轴

向与切向振型ꎮ

图 １３　 燃烧室压力发展过程

Ｆｉｇ􀆰 １３　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｉｅｌｄ ｏｆ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ

３.３　 振荡机理

图 １４ 为过测压点 Ｘ 平面压力云图ꎮ 与声模态计

算结果对比可知ꎬ压力存在与切向振型声压相似的分

布ꎬ同时在相应周期内存在模态转变行为ꎮ ０.８ ｍｓ
时ꎬ在水平喷孔的直接作用下ꎬ压力表现为二阶切向

振型ꎬ同时由于喷孔竖直方向分布存在不对称性ꎬ
１８０°处压力略小于 ０°ꎮ 此后ꎬ弹底侧喷孔流出燃气在

１８０°汇聚形成高压区ꎬ并向活塞处膨胀ꎬ同时沿周向

扩散ꎬ当与测压点缩点平面作用后ꎬ产生非对称一阶

径向振型ꎮ ０.８２ ｍｓ 开始高压区在沿周向传播的过程

中激起了一阶振型ꎬ直至 ０.８５ ｍｓ 再次转换为二阶振

型ꎬ如图 １５ 所示ꎮ 此后上游高压区的轴向来流再次

与其作用ꎬ完成 ０.８５~０.９ ｍｓ 中的周期模态转换ꎮ

图 １４　 过测压点 Ｘ 平面压力云图

Ｆｉｇ􀆰 １４　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｉｅｌｄ ｉｎ ｐｌａｎｅ １

图 １５　 过测压点 Ｘ 平面声压云图

Ｆｉｇ􀆰 １５　 Ｓｏｕｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｉｅｌｄ ｉｎ ｐｌａｎｅ １
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与模态类似ꎬ在湍流流动中ꎬ大尺度涡团由边界

条件决定ꎬ并主导流场中的低频脉动ꎬ而高频扰动则

由小尺度涡团造成ꎮ 图 １６ 为 ０.５５ ~ １ ｍｓ 流线与 Ｑ
准则下涡强度云图ꎮ 从喷孔喷射出的气相主流在与

外壁面相作用后径向受阻ꎬ转为贴壁周向流动ꎬ当与

对侧来流在 ０°相碰撞后ꎬ沿径向流动并与内壁产生

第二次碰壁ꎬ并向燃气入口流动ꎬ如 ０.５５ ~ ０.７５ ｍｓ

图 １６　 过测压点 Ｘ 平面 Ｑ 准则涡量与流线云图

Ｆｉｇ􀆰 １６　 Ｑ Ｃｒｉｔｅｒｉｏｎ ｖｏｒｔｉｃｉｔｙ ａｎｄ ｓｔｒｅａｍ ｌｉｎｅ ｉｎ ｐｌａｎｅ １

过程所示形成大尺度涡旋ꎮ 通过涡间相互作用ꎬ大
尺度团逐步破碎转化为小尺度涡ꎬ根据 Ｋｏｌｍｏｇｏｒｏｖ
理论ꎬ含能区间的大涡动能来自于外力ꎬ其尺度由流

场结构界定ꎬ涡动能逐渐由大尺度涡转向小尺度结

构ꎬ在这一能量转换过程中ꎬ大涡逐步破碎并产生较小

的涡结构ꎬ直至涡尺度足够小后经由流体黏性耗散ꎬ如
０.８５~１.０ ｍｓ 所示ꎬ在此阶段流场由于涡间相互作用导

致的能级串过程将会产生多种高频微小扰动ꎮ

取测点处轴向、径向与切向速度ꎬ并分别利用小

波提取其中的扰动ꎬ如图 １７ 所示ꎮ

图 １７　 速度扰动与频谱

Ｆｉｇ􀆰 １７　 Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｓｐｅｃｔｒｕｍ

０.４ ｍｓ 前ꎬ由于燃气喷入初始流场ꎬ压力环境尚

未充分建立ꎬ测点存在较大的速度波动ꎻ随着 ０.４ ｍｓ
后初始冲击效应缓解ꎬ速度波动趋于稳定ꎬ其中轴向
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速度波动幅度明显大于切向与径向ꎮ 分别对 ０.４ ~
１.４ ｍｓ 中各方向速度做 ＦＴＴꎬ得到其振荡的幅频分

布ꎮ 可知ꎬ各方向速度振荡主频均大于 ２０ ｋＨｚꎬ轴
向振幅最为剧烈ꎬ主频出现在 ３０.９ ｋＨｚ、３７.７ ｋＨｚ 和

４２.２ ｋＨｚꎬ同时含有稍弱的 ５０ ｋＨｚ 及更高频分量ꎻ切
向速度主频主要为 ２０ ｋＨｚ 与 ３０ ｋＨｚꎬ以及部分

４０ ｋＨｚꎻ而径向振型表现为单一的 ５０ ｋＨｚ 高频ꎮ 将

各主频段与压力振荡高频部分相对比可知ꎬ压力振

荡信号中较为显著的高频部分均在各速度振荡中存

在分量ꎬ轴向速度的扰动几乎包含了所有压力振荡

中的高频部分ꎬ 同时振幅最大ꎻ 径向速度中的

１９.７ ｋＨｚ 和 ３０ ｋＨｚ 与高频振荡中的部分相符合ꎻ而
径向扰动则含有单一的 ５０ ｋＨｚ 部分ꎬ高频振荡均表

现出振幅随频率增加而减弱的特点ꎬ由此可认为ꎬ压
力振荡中的高频部分来自于流场中涡相互作用导致

的扰动ꎮ

４　 结束语

本文基于 ＲＬＰＢ 试验结果ꎬ通过大涡模拟方法ꎬ
针对再生式液体发射药迫击炮点火阶段燃烧室进行

瞬态流场计算ꎬ通过压力振荡频谱分析ꎬ验证了大涡

模拟在湍流预测中的准确性ꎬ同时结合声学有限元

方法ꎬ进一步分析点火过程燃烧室特性ꎬ得到如下

结论:
①点火阶段燃烧室声腔振型以切向与轴向为主

导ꎬ低阶模态频率均在 ２０ ｋＨｚ 及以下ꎮ
②ＬＥＳ 模拟结果表明ꎬ该方法在振荡预测方面

表现出色ꎬ能够有效捕捉 ５ ~ ５０ ｋＨｚ 范围内的振荡

现象ꎬ压力振荡主频呈现多频率特性ꎬ由于模型简化

原因ꎬ振幅约为实测值的 ５０％ꎮ
③通过声腔模态的对比分析ꎬ揭示了点火阶段

部分低频振荡的来源为声腔耦合ꎬ主要以 １Ｔ、１Ｔ１Ｌ
和 ２Ｔ１Ｌ 振型为特征ꎮ 同时ꎬ燃烧室壁面结构对流

场的发展具有决定性影响ꎬ振幅与模态计算的声压

振幅相当ꎬ表明可以通过确定振型后进一步分析高

压产生区域ꎮ 高频振荡则主要源于涡旋运动、大涡

破碎及能量耗散所引起的扰动ꎮ
研究结论为理解点火过程中的流动和声学特性

提供了重要的理论依据ꎮ
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