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　　摘　要：为研究空气加热器的声学振荡特性并为其设计和后续的试验方案提供借鉴，对空气加热器不同喷嘴
位置处的喷雾火焰形成的声学振荡进行了数值仿真，重点研究了多个离散点处的不稳定特征以及燃烧室内的流场

演化过程。仿真结果捕捉到了燃烧不稳定的典型特征，如起振、线性增长、稳定极限环；非稳态流场直观地展示出

喷注面板中心位置处的喷嘴形成的喷雾火焰容易形成二阶横向声学振荡，并且这种振荡形式具有从喷注面板向喷

管入口传播的行波特征；离面板中心５３．６ｍｍ的喷嘴形成的喷雾火焰容易形成一阶横向声学振荡，这种振荡形式
没有明显的行波特征。
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０　引　言

燃烧型空气加热器采用液体火箭发动机技术，

高频燃烧不稳定一直是研制过程中遇到的巨大挑

战，一旦出现高频燃烧不稳定很可能导致燃烧室壁

面因冷却不够而烧坏，在更极端的情况下发动机瞬

间就爆炸［１－３］。为了获得满意的燃烧效率和燃烧性

能，会在加热器喷注面板的不同位置上布置多达上

百个喷嘴，Ｙｏｓｈｉｄａ和 Ｓｗｅｅｎｅｙ等［４－６］在试验上发现

不同喷嘴位置形成的喷雾燃烧火焰将会激发特征频

率不同的不稳定，文献［７］发现喷注器放置在燃烧
室不同位置将激励起不同的振荡，但是由于试验上



的诸多缺陷他们无法对出现的不稳定特征做细致分

析，鉴于不稳定的巨大破坏性，在设计空气加热器和

对空气加热器进行不稳定热试车之前，迫切地希望

预先了解不同喷嘴位置形成的喷雾火焰激发出的不

稳定特征。

本文根据喷雾燃烧火焰的几何拓扑结构，结

合已有的研究将不稳定维持机制简化为燃烧室

前端的一个对压力振荡起响应的椭圆型热释放

源，采用数值仿真方法对空气加热器不同喷嘴位

置形成的不稳定特性进行系统地研究，重点展示

多个离散点处的不稳定特征以及燃烧室内的流

场演化过程。本文的研究工作期望能在热试车

之前预先了解不同喷嘴位置形成的喷雾火焰激

发出的不稳定特征，并为空气加热器的设计和后

续的试验方案提供借鉴。

１　物理模型与计算方法

１．１　物理模型
目前公认的高频燃烧不稳定的维持机理是燃烧

室内的声学振荡与推进剂的喷射、雾化、蒸发、化学

动力学的耦合，这一维持机理非常复杂，即便用最精

确的直接数值模拟（ＤｉｒｅｃｔｎｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，
ＤＮＳ）和大涡模拟（Ｌａｒｇｏｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）也不
能认识清楚高频燃烧不稳定的耦合过程，因此目前

工程上最有效的仿真是在数值计算中加入对压力振

荡有耦合作用的响应函数来表征声学振荡与喷雾燃

烧过程的耦合。燃烧型空气加热器采用了液体火箭

发动机技术，其工作原理是燃烧少量的燃料，用这一

过程释放的热量将大量的常温空气加热到需要的总

温，然后由喷管将这些热空气逼到所需的压力并加

速到需要的喷管出口马赫数。燃料流量相对空气流

量来说非常小，根据以往的经验，燃烧释热仅在燃烧

室前端的一小段长度内进行，因此 Ｓｍｉｔｈ等［８－９］在

研究纵向声学振荡时将不稳定维持机制简化为燃烧

室前端一小段对压力敏感的圆柱型热源，由此得到

的声学振荡频率、压力波动的增长率均与试验吻合，

但是他们大多分析的是一维问题，本文是多维问题，

这里将不稳定维持机制简化为燃烧室前端一个对压

力敏感的椭圆型热源，不同位置的喷嘴对应不同位

置的热源，热源区的表达式见式（１），这个对压力敏
感的椭圆型热源区近似代表了喷雾燃烧释热区，热

源区对压力的响应代表喷雾燃烧过程对压力的响

应。本文简化后的物理过程是一定量的空气流过热

释放区被加热最后经喷管加速排出燃烧室，示意图

见图１，工况１（基准工况）没有压力敏感的热释放
源、喷嘴在喷注面板中心时为工况２、喷嘴离喷注面
板中心５３．６ｍｍ时为工况３。

（ｘ＋ξ）２

ａ２
＋（ｙ－η）

２

ｂ２
≤１ （１）

式中：ｘ、ｙ分别为轴向和高度方向的坐标；ａ、ｂ分别
为椭圆的长半轴和短半轴；ζ、η分别为椭圆中心偏
离ｙ轴和ｘ轴的距离，如未特别说明，文中各物理量
的单位均是国际标准单位。

图１　不同工况示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｓｅｓ
　

目前这种响应函数的数值仿真思路还很活跃并

在国内外得到了广泛运用。普渡大学课题组利用涡

脱落对压力振荡的响应函数研究了纵向声学不稳

定，捕获到纵向声学模态和非线性特征，得到的结果

与试验吻合［８－１０］。丰松江和聂万胜等［１１－１２］在二维

喷雾燃烧控制方程中的蒸发源项或释热源项中加入

响应函数研究了新型液体火箭发动机的燃烧不稳定

性和燃烧不稳定的主动控制。

本文使用常用的响应函数模型，见式（２）；瞬时
热释放率为式（３）。

Ｑ′
Ｑ
－ ＝ｎ·

Ｐ（ｘ，ｙ，ｔ）－Ｐ
－
（ｘ，ｙ，ｔ－τ）

Ｐ
－
（ｘ，ｙ，ｔ）

（２）

Ｑ＝Ｑ
－
＋Ｑ′ （３）

式中：Ｑ、Ｑ
－
、Ｑ′分别为热释放率的瞬时值、平均

值、非稳态值；Ｐ、Ｐ
－
为压力的瞬时值、平均值；ｔ是

物理时间；τ是压力脉动与热释放率脉动之间的时
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滞；ｎ是增益数。
１．２　控制方程

连续性方程、动量方程、能量方程分别为式（４
～６）。

ρ
ｔ
＋·（ρｕ）＝０ （４）

（ρｕ）
ｔ

＋ｕ·（ρｕ）＝－ｐ （５）

　　　（ρＥ）
ｔ

＋ｕ·（ρＥ）＝－·（ｐｕ）＋

　　　　　　　·（ｋＴ）＋Ｑ （６）
式中：ρ是密度，ｕ是速度矢量，Ｅ是内能，ｋ是导热
系数，Ｔ是温度。
１．３　计算网格和边界条件

本文空气加热器的计算区域、网格划分和边界

条件的设置见图２，燃烧室为方形燃烧室，等直段长
３４１ｍｍ，高１４１ｍｍ，喷管喉部高２４．６７ｍｍ，喷管出
口高２９．６ｍｍ，空气加热器宽４５ｍｍ。使用结构网
格划分计算域，在流场转折点附近加密网格。数值

计算时燃烧室上下壁面、喷管壁面设定为无滑移绝

热条件，入口是 ６×１０５Ｐａ，１６００Ｋ的压力入口边
界，出口是压力出口边界，其值由计算域外推得到。

为了方便记录燃烧室内的压力波动特征，数值计算

时在计算域内布置了多个记录点，图２仅示意出了
下文分析要用到的三个记录点Ｐ１、Ｐ３、Ｐ５，其位置坐
标分别是（－０．２９８ｍ，０．０７０５ｍ）、（－０．２９８ｍ，
０ｍ）、（－０．２９８ｍ，－０．０７０５ｍ）。

图２　网格划分与边界条件

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
　

２　数值计算方法验证

为验证本文的数值计算方法，借鉴文献［１３］的
做法，本节对一个封闭方腔内的声学振荡进行数值

计算。方腔长 Ｌ＝１ｍ，宽 ｄ＝０．０１ｍ，方腔内充满
着静止的空气，物性参数见表１。坐标原点位于方
腔正中间，ｔ＝０时刻，在方腔内施加一个微弱的速

度场，见式（７）。方腔前端一点的压力时间历程可
以通过理论分析得到，见式（８），理论分析得出方腔
内一阶纵向声学振荡的周期 Ｔ＝２Ｌ／ｃ＝５．７６ｍｓ，相
应的频率ｆ＝１７３．５Ｈｚ。

Ｕ＝０．５ｓｉｎ［（ｘ＋０．５）·π］ （７）
　　　ｐ＝１０１３２５－ρａｃ·ｃｏｓ［π·（ｘ＋Ｌ／２）］·

ｓｉｎ（ｃ·π·ｔ） （８）
式中：ｃ是方腔内空气的音速，ａ是方腔内空气初始
速度脉动幅值。

图３给出了理论分析和数值仿真得出的方腔前
端一点的压力时间历程，图中原点的时刻与图 ４中
云图的时刻对应，理论分析解和数值仿真解吻合。

对方腔前端一点压力时间历程进行频谱分析，发现

１７０．９Ｈｚ是仿真得到的振荡主频，与理论分析解
（１７３．５Ｈｚ）基本一致。

表１　方腔内空气物性参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｌｏｓｅｄｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃａｖｉｔｙ

参数 取值

压力／Ｐａ １．０１３×１０５

温度／Ｋ ３００

音速／（ｍ·ｓ－１） ３４７

密度／（ｋｇ·ｍ－３） １．１７７

比热／（Ｊ·ｋｇ－１·Ｋ－１） １．０×１０５

比热比 １．４

气体常数／（Ｊ·ｋｇ－１·Ｋ－１） ２８７

图３　方腔前端一点压力时间历程
Ｆｉｇ．３　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓ

ａｔｔｈｅｅｎｔｒａｎｃｅｏｆｔｈｅｃａｖｉｔｙ
　

　　图４给出了仿真得到的一个周期（一阶纵向声
学振荡）内方腔中的压力演化过程，结果表明数值
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仿真正确地模拟出了方腔内的一阶纵向声学振荡。

本文的数值计算方法可以处理声学振荡问题。

图４　一阶纵向振荡的仿真结果
Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓ

　

３　计算结果与讨论

３．１　基准工况
数值计算具有三套不同网格密度的同一工况，

结果基本一致，下文的结果均是对最密的网格进行

仿真得到；对同一工况分别用５×１０－６ｓ、１×１０－７ｓ、
２×１０－７ｓ的时间步长进行计算，离散点上的压力时
间历程一致，下文的计算时间步长均为１×１０－７ｓ。
表２给出了仿真结果与设计值的对比，仿真结果与
设计值相比其误差在２％以内，表明可以进行下一
步的计算。

表２　计算值与设计值对比
Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｅｄｖａｌｕｅｓ

计算值 设计值

燃烧室压力／Ｐａ ５．９８×１０５ ６．０×１０５

喷管出口压力／Ｐａ １．７２×１０５ １．７×１０５

燃烧室内马赫数 １×１０－１ １×１０－１

喷管出口马赫数 １．４７ １．５

质量流量／（ｋｇ·ｓ－１） ６．６６×１０－１ ６．５９×１０－１

３．２　热释放
图５给出了不同热释放位置形成的温度场，

工况１的温度场在燃烧室内分布均匀；工况２、工
况３在热释放位置形成高温区，通过热释放区域
的空气能够被加热到２２００Ｋ，远离释热区的空气
仍然保持主流的温度１６００Ｋ；工况２的热量释放
区域在 ｙ＝０ｍ附近，工况３的热量释放区域在 ｙ
＝０．０５３６ｍ附近。热释放量与热释放位置均达
到预期要求。

３．３　离散点诊断
图６给出了不同热释放位置下压力记录点 Ｐ１、

图５　温度云图
Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｓｅｓ

　

Ｐ３、Ｐ５的压力时间历程，从图中可知，各记录点的压
力振荡在不同热释放位置下均表现出典型的不稳定

特征：首先是起振，然后经历线性增长，最后形成稳

定极限环。在工况２下，形成极限环后，Ｐ３的振荡
幅值最大，Ｐ１、Ｐ５的振荡幅值相同并且小于Ｐ３的振
荡幅值，这与热释放位置落在燃烧室的中心轴线上

有关，在热释放区域振荡幅值最大（对应 Ｐ３），由于
压力波要经过一定距离才能传到对称的上下壁面，

因此Ｐ１、Ｐ５的振荡幅值相同并小于Ｐ３的振荡幅值。
在工况３下，热释放位置在燃烧室前端中心轴线的
上方，因此形成极限环后，Ｐ１的振荡幅值最大，沿中
心轴线对称的Ｐ５振荡幅值仅次于 Ｐ１，位于中心轴
线Ｐ３的振荡幅值最小。

图６　Ｐ１、Ｐ３、Ｐ５的压力时间历程

Ｆｉｇ．６　ＰｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆＰ１、Ｐ３ａｎｄＰ５
　

图７给出了两种工况下记录点Ｐ１、Ｐ５压力时间
历程的局部视图。除了已经提到的幅值特征外，在

工况２下，两个记录点处的压力同相；在工况３下，
两个记录点处的压力反相。

从压力时间历程的振荡幅值和相位上判断，工

况２激发的是二阶横向振型，工况３激发的是一阶
横向振型，下文将进一步从流场的角度来分析。
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图７　Ｐ１、Ｐ５压力时间历程的局部视图

Ｆｉｇ．７　ＭａｇｎｉｆｉｅｄｖｉｅｗｏｆｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓｆｏｒＰ１、Ｐ５
　

３．４　非稳态流场结构
图８给出了１个振荡周期内工况２、工况３的压

力云图变化，图８中时刻与图７中箭头所指的时刻
对应。从图８（ａ）中可以看出，对喷注面板中心的喷
嘴，热释放位置在燃烧室前端中心轴线附近，同一轴

向位置的上下壁面附近的振荡同相并与中心轴向附

近的振荡反相（图７（ａ）也有所体现），振源处在二
阶横向振荡的波腹，因此具有非常明显的二阶横向

振型特征；与此同时由于热释放没有占据从喷注面

板到喷管入口的整个轴向区域，因此正如图８（ａ）中
的虚线箭头所示燃烧室内的压力振荡还表现出从喷

注面板到喷管的行波特征，同时由于向下游传播存

在耗散，振荡沿轴向会逐渐减弱。从图８（ｂ）中可以
看出，对偏离喷注面板中心的喷嘴，热释放位置离中

心轴线有一定距离，同一轴向位置的上下壁面附近

的振荡反相（图 ７（ｂ）也有所体现），振源靠近一阶
横向振荡的波腹，因此振荡形式主要表现为一阶横

向振型，形成周期性振荡后，行波特征不明显。

图８　压力演化过程图
Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｓ

　

图９给出了两种工况下的横向速度演化过程，
图９中时刻与图７中箭头所指的时刻对应。结合图
８的压力演化图可知，在工况２下，当热释放位置是
低压时，同一轴向位置的近壁面区将是高压，燃烧室

内的流体在压差的作用下被挤向中心轴线，使得热

释放位置的压力逐渐升高；当热释放位置是高压时，

同一轴向位置的近壁面区将是低压，在压差的作用

下燃烧室内的流体将被挤向两个近壁面区；如此往

复形成周期性的横向振荡。在工况３下，当上壁面
附近是低压时，同一轴向位置的下壁面附近将是高

压，反之当上壁面附近是高压时，同一轴向位置的下

壁面附近将是低压，压力振荡最剧烈的区域速度振

荡最微弱（上、下壁面附近），速度振荡最剧烈的区

域压力振荡最微弱（中心轴线附近），这是典型的一

阶横向声学振荡特征。

图９　Ｙ方向的速度演化
Ｆｉｇ．９　ＥｖｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎＹｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

　

为了更清楚的展示两种工况下的速度场，图１０
给出了燃烧室轴向中间区域某一典型时刻的速度矢

量结果（图 １０（ａ）ｔ＝１２０．１６５ｍｓ，图 １０（ｂ）ｔ＝
２４．６２１ｍｓ），其中云图是压力场，箭头方向代表速度
方向，箭头线的长度是速度大小的度量。图中清楚

地展示了在声学模态的作用下，工况２的速度向中
心轴线汇聚或者由中心轴线向上下壁面分散，这二

者交替出现；在声学模态的作用下，工况３的横向速
度由上壁面向下壁面汇聚或者由下壁面向上壁面汇

聚，这二者交替出现。

图１０　速度场的局部视图
Ｆｉｇ．１０　Ｌｏｃａｌｖｉｅｗｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ
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４　结　论

本文对空气加热器不同喷嘴位置处的喷雾火焰

形成的声学振荡进行了数值仿真，着重展示了多个

离散点处的不稳定特征以及燃烧室内的流场演化过

程，结果表明：本文所用的计算方法和分析方法能够

捕捉到不稳定的典型特征，如起振、线性增长、稳定

极限环。喷注面板中心位置处的喷嘴形成的喷雾火

焰容易形成二阶横向声学振荡，并且这种振荡形式

具有从喷注面板向喷管入口传播的行波特征。离面

板中心５３．６ｍｍ的喷嘴形成的喷雾火焰容易形成
一阶横向声学振荡，这种振荡形式没有明显的行波

特征。本文的研究有助于直观地理解横向不稳定的

声学振荡特征并为空气加热器的设计和后续的试验

方案提供借鉴。
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