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由于火箭系统内的燃烧过程与气体动力

学之间的相互作用非常复杂，所以许多

火箭系统都要经历压力、速度和温度的剧烈

变化。在极端的燃烧不稳定情况下，波动幅值

可能会达到甚至超过平均舱压。大幅度的振

荡会使火箭喷嘴受损、性能降低、额定载荷受

损，有时甚至会造成外壳破损或任务失败。

Saturn V 火箭内 F1 引擎的喷油器面板。

借助多物理场软件                                           
模拟火箭系统中的平均流增强声场
固体火箭发动机和液体引擎内的燃烧不稳定问题一直困扰着火箭的设计人员和工程师们。为
此，他们采用了拥有较高保真度的多物理场建模方法来加深理解，据此做出更好的预测。
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通过扰动欧拉方程组4 求解了声速度势

方程  (AVPE) 。

与基于压力的传统波动方程相比，

求解 AVPE 方程的特征值更加复杂，需要

对舱内的流场和特征值进行数值近似， 

其中 ψ 是复数声势能，λ 是复数特征

值， c 是声速，M 是马赫数。

ð模拟燃烧舱的气体动力学 

高速流内振荡扰动的最 新理论模

型，需要精确定义腔体的声特征模态，但

首先我们需要对燃烧舱的平均流属性进

行模拟。

通过 COMSOL Multiphysics® 软件提

供的数值仿真平台，我们可以非常方便、

准确地模拟燃烧舱的气体动力学和内部

声学。这款有限元软件包含多个预定义

物理场接口，以及一个广义数学接口。

当前研究在 COMSOL 的有限元框

架下使用了高马赫数层流物理场接口，

来 模 拟 通 用 液 体 引 擎 内 的 稳 态 流 场

对于 经 历燃 烧不 稳定性的火箭系

统，大部 分 要通 过 成 本高昂的 测 试修

复，还有些 甚至只能完 全报 废 整 个系

统，这也是模拟及预测燃烧不稳定性时

要解决的一个历史难题。

在早期火箭推进技术的开发中，科

学家和工程师对底层物理机理的认知通

常是通过实验观测得到，例如对振动中

的试验台进行测量，观察排气尾流的波

动，以及可以听到相当明显的不稳定性

的声音。这些观察工作使得早期研究燃

烧不稳定性的工作者将重点放在模拟燃

烧舱内的声波上。

这种侧重声学的研究策略十分符合

逻辑，因为测量得到的振荡频率通常与

燃烧舱的自然声学模式紧密相关。但这

种狭隘的专注忽略了来自旋转波和热波

这两种由声波直接造成或与其紧密耦合

作用下的影响。我们可以通过基于能量

的全局评估法来更全面地描述燃烧不稳

定性振荡。

根据燃烧不稳定性能量建 模法的

最新进展，我们需要准确测定声音的频

率与振型。其中需要特别关注的是声平

均流与火箭喷管收缩区段的相互作用，

在这个区域，压力、密度和速度梯度会变

得很大。在大部分火箭系统内，火箭喷

管的非稳态能量排放被视为声阻尼的主

要来源。

最近，法国科学家们2 开始通过平均

流效应来分析喷管阻尼。这一新方法拓

展了源自 Sigman 和 Zinn3 的研究，他们

参 数，其中用 到了理 想气体 的全 压 缩

Navier-Stokes 方程组，以及能量和质量

守恒方程组。

喷射器面板的模拟使用了均匀的燃

烧推进剂气体（见图 2），用于分析由燃

烧推进剂注入的高温气体；所有其他固

体边界均采用滑动边界条件模拟，出口

截面利用混合外流条件模拟，也就是说，

模型同时支持亚音速和超音速流动。

平均流的分析结果需要重新评估，

以保证能得到一个有效的收敛解。如要

模拟 AVPE，则需要压力、密度、速度和

声速等平均流参数。平均流在喷管收缩

区段（靠近声阻塞截面）的值很重要。马

赫数等于 1 的声截面，会在流场中产生

一个声障。为了创建一个用于声学分析

的准确几何模型，我们从平均流分析中

提取了声截面数据（见图 3 中的绛红色

部分）。

ð模拟燃烧舱的声学
我们使用 COMSOL Mult iphysics

的系数型偏 微 分方 程 数学接口确定了 

AV PE 的复数特征值。从平均流分析的

解中获取 AVPE 中的平均流项。燃烧舱

内的气体动力学对定义声学分析中的边

界条件至关重要。在火箭喷管的收缩和

扩张区段内马赫数为 1 的声截面处，舱

压、速度和密度的梯度在理论上会趋近

于无穷。在声截面的下游，声扰动随平均

流以超声速对流传递。

这种条件阻止了在声截面下游的扰

动向上游回传。喷射器的分流区段在声

学上是静默的，不会影响舱内的声场。

喷管仿真域在声速线处被截断，此处自

动满足零通量边界条件（见图 4）。其他

边界通过零通量边界条件模拟，假定所

图 1. 稳定（红色）与不稳定（蓝色）固体火
箭发动机1 中的压力曲线。

“基于能量的全局评估法能够

更全面地描述燃烧的不稳定性

振荡。”

原载于《 NASA Tech Briefs 》杂志 2015 年 12 月份刊。
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图 5. 对比在半个振荡周期（T）中通过经典
齐次波方程（左）和 AVPE（右）计算得到
的一阶切线特征模式。

有面吸收的声能均为零。

运行特征值分析得到复数特征模

态和特征值，表征每个声学模态及其复

数共轭。复数特征值的实部 代表该 声

学模态的瞬时阻尼，虚部定义了振荡频

率。复数特征矢量代表声波的空间幅值

和相位。

对 比 由 经 典 齐 次 波 动 方 程

（ H e l m h o l t z 方 程 ） 和 由 

AVPE 推导出的声学模态形

状，我们可以看出保真度较

高 的 模 型 能 够 正 确 地 表 征

底层物理场（见图 5）。在 

AVPE 中加入平均流项可以

精确模拟由稳态气流造成的

相移。相位调整很重要，因为燃烧不稳

定性模型用到了声特征矢量在时间和空

间上的积分。

与以前的技术相比，利用 COMSOL 

模态火箭的气体动力学和声特征模式可

以得到更准确的振型。对声场的更高保

真的表征可以轻松地加入燃烧不稳定性

模型，使火箭设计人员和工程师具有更

强的预测能力。带有折流板等阻尼设备

的情况，或者工作条件的变化，现在可

于测试前得到更精确的模拟了。

ð后续研究
对燃烧不稳定更完整的描述，需

要包含旋转振荡、热振荡以及燃烧舱声

场。旋转振荡是声振荡的直接产物，然

而即使没有声波动，也可能存在热波。

后续使用 COMSOL Multiphysics 的工

作将重点研究所有声振荡中都存在的

粘性旋转波。v

本文作者为马歇尔太空飞行中心 Jacobs 

ESSSA 集团的 Sean R. Fischbach （阿拉巴马

州亨茨维尔市，马歇尔太空飞行中心）
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图 4. 声学分析几何结构及边界条件。图注：No 
flux boundaries–无通量边界；Sonic plane–音
速平面

图 2. 带有边界条件设定的液体发动机仿真几何结构。图注：Inlet-uniform gas injection–入口-均匀
气体流入；Slip walls–滑移壁；Outlet-hybrid flow–出口-混合流

图 3. 在舱压上绘制的速度流线。绛红色为马赫数为 1 的表面。图注：Mach 1 surface–马赫数
为 1 的平面
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