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摘　 要:以加力燃烧室为对象ꎬ建立基于 ＧＩＭ 的加力燃烧室不稳定燃烧数学模型ꎬ并利用

Ｍａｔｌａｂ / Ｓｉｍｕｌｉｎｋ开发用于预测加力燃烧室振荡燃烧频率的计算程序ꎮ 建立模型加力燃烧室振

荡燃烧试验系统ꎬ利用高速摄影图像的 ＦＦＴ分析ꎬ从实验的角度验证预测方法的准确性ꎮ 结果

表明该方法对加力燃烧室振荡燃烧频率的预测误差为 ３.９６％ꎮ 在此基础上ꎬ运用该方法研究

火焰稳定器堵塞比对于振荡燃烧频率的影响ꎬ结果表明:随着堵塞比增大ꎬ振荡燃烧频率不断

减小ꎻ当堵塞比小于 ０.２５时对频率的影响可以忽略ꎬ当堵塞比大于 ０.５时ꎬ对频率的影响较大ꎮ
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０　 引言

为了实现高推重比以获得更强的机动性能ꎬ现代军用

航空涡轮发动机广泛使用加力燃烧室ꎮ 加力燃烧室位于

涡轮之后ꎬ对主燃烧室排出的高温燃气进一步组织燃烧ꎬ
加力室中气流速度与温度远高于主燃烧室ꎬ且为筒体结

构ꎬ因此加力燃烧室内更容易出现不稳定燃烧ꎬ即振荡燃

烧ꎮ 加力燃烧室中出现振荡燃烧时ꎬ强大的压力脉动会使

加力燃烧室剧烈震动ꎬ热负荷增高ꎬ并伴随剧烈的燃烧噪

声ꎬ从而影响加力燃烧室乃至整台发动机的性能ꎬ严重时

会危害装置安全运行[１] ꎮ 因此ꎬ新一代航空发动机要想

获得更高的推重比及其他更好性能ꎬ必须准确地对加力燃

烧室振荡燃烧进行分析与预测ꎬ进而通过调整工况参数以

避免振荡燃烧ꎮ
为了对加力燃烧室的不稳定燃烧状况进行充分分析

与预估ꎬ需要建立一个准确度高、实用性强的加力燃烧室

不稳定燃烧预测模型ꎮ 目前被用来模拟燃烧不稳定性的

最高精度分析模型是分离涡模拟 ( ＤＥＳ)或大涡模拟

(ＬＥＳ)ꎬ它们通过模拟三维模型进行网格计算ꎬ得到加力

燃烧室在特定工况下的流场状况与发展趋势[２] ꎮ 波动方

程模型是一种精度有所下降的分析模型ꎬ通常通过格林函

数、经典声学公式和 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法进行求解ꎮ 精度越高的

模型对计算资源要求越高ꎬ时间周期也越长ꎬ因此高精度

模型适合对特定方案不稳定燃烧的机制与特性进行研究ꎬ
而精度低的模型例如波动方程模型更适合于方案遴选与

设计阶段的分析与评估ꎮ 本文计划利用波动方程构建出

在加力燃烧室设计阶段对输入工况参数进行初步筛选的

计算模型ꎮ
ＰＯＲＴＩＬＬＯ Ｊ 等[３－４] 提出了通用燃烧不稳定模型

(ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｍｏｄｅｌꎬＧＩＭ)ꎬ它以波动

方程为基础ꎬ将结构与流动的影响与热响应函数相结合ꎬ
对系统的声学稳定性进行参数化研究ꎮ 本文基于 ＧＩＭꎬ构
建了一个针对加力燃烧室是否产生自激振荡及自激振荡
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频率的预测模型ꎬ并通过试验对模型预测精度进行验证ꎬ
最后利用该预测模型研究了模型加力燃烧室不稳定燃烧

时相关参数的变化趋势ꎮ

１　 预测模型

１.１　 数学模型

ＧＩＭ将两相流燃烧稳定性分析纳入基于 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ 的

体系结构中ꎮ ＷＩＣＫＥＲ Ｊ Ｍ[５]从燃烧室内两相流的守恒方

程出发ꎬ将燃料与氧化剂作为一种凝聚相考虑ꎬ用单一的

平均气体表示多组分气体混合物ꎬ然后将凝聚相性质与气

相进行质量平均ꎬ将两相混合流动守恒方程简化为气相的

单偏微分方程(ＰＤＥ)ꎬ并将冷凝相的影响视为源项ꎬ得到

了燃烧室内气体压力脉动的非齐次波动方程:
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平均声速ꎻｐ′为压力脉动ꎻｈ 为波动方程的非齐次项ꎬ它的

形式受平均流场、燃烧过程的线性影响和平均流场、燃烧、
非线性声学的非线性影响ꎮ 直接通过波动方程求解压力

脉动是极其困难的ꎬ因此引用 ＣＵＬＩＣＫ Ｆ Ｅ Ｃ 等[６－７]使用

的一种线性 Ｇａｌｅｒｋｉｎ法ꎬ把压力脉动分解为时间分量和空

间分量后ꎬ再分别予以求解ꎮ 将 η 作为基函数ꎬψ 作为权

函数ꎬ则压力脉动和速度脉动可以分别表示为:
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式中 η 和 ψ 可以分别用以下公式计算:
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式中:第 １项到第 ４项表示线性平均流影响ꎻ第 ５项到第 ８
项为非线性源项ꎻ第 ９ 项为边界条件的影响ꎻ最后两项分

别为动量和能量源项ꎬＥ２ｎ ＝ ∭ ψ２ｎｄＶꎮ

通过式(１)—式(６)可知ꎬ求解加力燃烧室振荡燃烧

脉动值ꎬ即为求解 η 和 ψ 两个函数ꎮ 将式(４)、式(５)在
Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中进行模块化编程ꎬ就可以求解出时间模态和空

间模态ꎬ进而得到脉动压力及脉动速度ꎬ实现求解波动方

程的目的ꎮ

１.２　 加力燃烧室振荡燃烧预测模型

加力燃烧室是在涡轮后的简体结构ꎬ涡轮叶片形成了

加力燃烧室简体的声学闭端ꎮ 加力燃烧室火焰集中在稳

定器后ꎬ在不考虑径向与周向影响时ꎬ可以看成为轴向某

个位置上的火焰面ꎮ
将实际的加力燃烧室简化为如图 １ 所示的简化模

型[８] ꎬ将复杂的几何结构简化为一根长度为 ｌ、左侧封闭、
右侧开口的直管ꎮ 假定热释放集中于一个无限薄的平面

(ｘ＝ ｂ)进行放热ꎬ在热释放的位置确定之后ꎬ热释放率只

是时间的函数ꎬ且只考虑扰动的轴向模态ꎮ 在热释放面的

两侧流场被分为两个区域ꎬ左侧为未燃预混气ꎬ用下标 １
表示ꎻ右侧为燃烧之后的气体ꎬ用下标 ２ 表示ꎮ 钝体火焰

稳定器在管道上游ꎬ其阻塞比 ｒ 为火焰稳定器迎风面积与

上游管道横截面积的比值ꎮ
考虑平均流效应时ꎬ熵波或对流热与声波耦合ꎬ需要

同时求解质量、动量和能量守恒方程ꎬ使得加力燃烧室振

荡燃烧的分析变得非常复杂ꎮ 因此ꎬ在加力燃烧室进口马

赫数较低的情况下ꎬ忽略平均流效应会大大降低分析的复

杂性而不对结果造成较大的影响ꎮ
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图 １　 加力燃烧室简化模型

针对简化后的加力燃烧室模型ꎬ ＤＯＷＬＩＮＧ Ａ Ｐ[９]得
到了空间模态 ψ 的表达式:
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当 ψ 的表达式确定后ꎬ波动方程的求解就变为求解 η
分量ꎬ即求解方程(４)ꎬ这也是加力燃烧室不稳定预测程

序的主要任务ꎮ 图 ２为加力燃烧室不稳定燃烧预测模型

建立的基本思路ꎬ也是各个模块之间的关联图ꎮ 整个程序

分为 ６大模块ꎬ分别为计算频率的频率求解器模块、不稳

定热释放模块、边界条件模块、ＯＤＥ 求解器模块、扰动量

求解器模块以及其他源项输入模块ꎮ 频率求解器模块可

以求解出系统的声学频率及热声耦合频率ꎮ 边界条件模

块、热释放模块可以分别求解出式(６)中的边界条件和能

量源项ꎬ其余源项在其他源项模块中建模ꎬ通过开关模块

可以直接添加或删除ꎬ以研究更复杂的加力燃烧室ꎮ 将频

率及各个源项输入 ＯＤＥ 求解器模块后ꎬ就可以求解出时
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间分量 ηꎮ 扰动量求解器模块可以根据计算出的 η 和 ψ
求解出压力脉动及速度脉动的变化趋势ꎮ
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图 ２　 加力室振荡燃烧预测模型示意图

　 　 在本文中ꎬ热释放模型选用了 Ｐｏｒｔｉｌｌｏ 提出的速度时

滞模型:

ｑ′＝β ρ
－
α
－ ２

γ
－
－１

ｕ′( ｔ－τꎬｚ)ｑ
－
/ ｕ
－

(８)

通过热释放模型可以得到式(６)的能量源项

Ｆｎ ＝ －
Ｒｕ

Ｃｖ ｐ
－
Ｅ２ｎ
∫
ｖ
ψｎ
∂ｑ
∂ｔ
ｄＶ (９)

边界条件设置为进口处声学闭端ꎬ出口处压力脉动

为 ０(速度脉动达到最大值)ꎬ在该条件下对式(６)中的边

界条件源项进行计算ꎬ得到进口处 Ｆ＝ ０ꎬ出口处

Ｆ＝ ０.３４５ ７ η􀅰􀅰􀅰Ｓ２ (１０)
文献[８]中对频率的求解进行了研究ꎬ得到了一个求

解热声耦合频率的行列式如下:

１ －１ ０ ０
０ ０ ｅｉｋｎｌ ｅ－ｉｋｎｌ

ｅｉｋｎｂ ｅ－ｉｋｎｂ －ｅｉｋｎｂ －ｅ－ｉｋｎｂ

Ｓ１ｅｉｋｎｂ＋
ｋ
２ 􀅰ｅ

－ｉωτ －Ｓ１ｅ
－ｉｋｎｂ－ ｋ

２ 􀅰ｅ
－ｉωτ －Ｓ２ｅｉｋｎｂ－

ｋ
２ 􀅰ｅ

－ｉωτ Ｓ２ｅ
－ｉｋｎｂ＋ ｋ

２ 􀅰ｅ
－ｉωτ

＝ ０ (１１)

　 　 将式(８)—式(１１)在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中建模ꎬ得到边界条件

模块、频率求解模块及热释放模块ꎬ将它们接入 ＯＤＥ求解

器模块ꎬ即可解出加力燃烧室振荡燃烧脉动值ꎮ
为了验证预测模型的准确性ꎬ这里针对文献[１０]所设定

的工况ꎬ计算得到加力燃烧室的压力频谱图ꎬ与其实验结果

进行对比ꎬ图 ３为其实验得到的压力频谱图ꎬ图 ４为用模型计

算得到的压力频谱图ꎮ 从图中可以看到此时两者的脉动主

频分别为 ８５Ｈｚ、７６Ｈｚꎬ模型计算误差为 １０.５９％ꎮ
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图 ３　 文献[１０]实验得到的压力频谱图
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图 ４　 预测模型计算的压力频谱图

１.３　 考虑火焰稳定器带来阻塞效应时的振

荡频率预测模型

　 　 １.２节中忽略了平均流对扰动的影响ꎬ事实上ꎬ加力燃

烧室内由于稳定器的存在ꎬ平均流动效应对扰动有较大的

影响ꎮ 考虑平均流效应时ꎬＧＩＭ模型中频率求解器模块将

发生变化ꎬ因此需要重新设计一个能考虑平均流效应的频

率求解器ꎮ 为此将火焰稳定器简化为一个置于流体当中

的阻塞物ꎬ它会对流体施加阻力ꎬ式 ( １２)为阻力系数

公式[９] :
ＣＤ ＝[１－(１－ｒ)

－１] ２ (１２)

式中 ＣＤ为阻力系数ꎬ将阻力
１
２ ＣＤρ′１ｕ

－ ２
１( ) 添加到动量连续

方程中:

ｐ′１＋ρ′１ｕ
－ ２
１＋２ ρ

－

１ｕ
－

１ｕ′１ ＝ ｐ′２＋ρ′２ｕ
－ ２
２＋２ ρ

－
′２ｕ
－

２ｕ′２＋
１
２
ＣＤρ′１ｕ

－ ２
１＋ＣＤρ

－

１ｕ
－

１ｕ′１ (１３)

ｘ＝ ｂ 处的质量连续方程和能量通量扰动连续方程分

别为:

ρ
－

１ｕ′１＋ρ′１ｕ
－

１ ＝ ρ
－

２ｕ′２＋ρ′２ｕ
－

２ (１４)

ｃｐＴ
－

０１(ρ
－

１ｕ′１＋ρ′１ｕ
－

１)＋ρ
－

１ｕ
－

１(ｃｐＴ′１＋ｕ
－

１ｕ′１)＋Ｑ′ ＝

ｃｐＴ
－

０２(ρ
－

２ｕ′２＋ρ′２ｕ
－

２)＋ρ
－

２ｕ
－

２(ｃｐＴ′２＋ｕ
－

２ｕ′２) (１５)

结合质量连续方程和 ｘ＝ ｂ 处的能量通量扰动连续方

程得到一个新的频率求解行列式 Ｘ:
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Ｘ＝

１ －１ ０ ０ ０ ０

ｅ－ｉωｎｂ ｃ
－
１ －ｅｉωｎｂ ｃ

－
１

ｃ
－

１

ｃ
－

２

ｅ－ｉωｎｂ ｃ
－
２ ０ ０ ０

Ｍ１ｅ
－ｉωｎｂ ｃ

－
１ Ｍ２ｅｉωｎｂ ｃ

－
１ Ｍ３ｅ

－ｉωｎｂ ｃ
－
２ Ｍ４ｅｉωｎｂ ｃ

－
２ Ｍ

－ ２
ａ２ ０

(γ－１) －１ｅ－ｉωｎｂ ｃ
－
１ －(γ－１) －１ｅｉωｎｂ ｃ

－
１ Ｒ１ｅ

－ｉωｎｂ ｃ
－
２ Ｒ２ｅｉωｎｂ ｃ

－
２ ０ １

０ ０ ｅ－ｉωｎｌ ｃ
－
２ ｅｉωｎｌ ｃ

－
２ ０ ０

ｅ－ｉωｎｂ ｃ
－
１ －ｅｉωｎｂ ｃ

－
１ ０ ０ ０ －

(γ
－
－１)Ｃ１

βα２ｅｉωｎτ

(１６)

式中:Ｍ１ ＝ １＋ ２ Ｍａ１ ｓ＋Ｍａ２１ ｓꎻＭ２ ＝ － (１ － ２ Ｍａ１ ｓ ＋Ｍａ２１ ｓ)ꎻ

Ｍ３ ＝ －(１＋Ｍａ２２)ꎻＭ４ ＝ － ( １ －Ｍ ａ２ ) ２ꎻ Ｒ１ ＝ － (γ－１)
－１ ｃ
－
２

ｃ－ １
ꎻ

Ｒ２ ＝ －Ｒ１ꎬ其中 ｓ＝ １－ １
２
ＣＤ ＝

１
２
＋(１－ｒ) －１ － １

２
(１－ｒ) －２ꎻｒ 为

阻塞比ꎮ 通过求解 Ｘ＝ ０ꎬ可以得到新的热声耦合频率ꎬ将
其接入 ＧＩＭ模型ꎬ对脉动值进行求解ꎮ

２　 预测模型实验验证

２.１　 实验系统

图 ５为模型加力燃烧室实验组件示意图ꎮ 如图所示ꎬ
加力燃烧室为矩形管道ꎬ管道横截面为 １００ｍｍ×１３６ｍｍꎬ
分为 ４段:整流段、测试段 ２、测试段 １ 和出口段ꎮ 稳定器

为 Ｖ型稳定器ꎬ堵塞比为 ０.３５ꎮ

�	 

>�/�
>�/�

�" 

"A �
"A �

图 ５　 实验系统

整流段为平直矩形管道ꎬ整流后的气体经过电加温系

统加温之后ꎬ在测试段 １与喷嘴喷出的油雾掺混成可燃混

气ꎮ 测试段 ２ 为稳定器上流端ꎬ在进口处中间有一块

１００ ｍｍ×１２０ｍｍ的挡板ꎬ以此形成一个声学封闭段ꎮ 试

验段 ２装有火焰稳定器ꎬ未燃油雾混气在火焰稳定器后形

成回流区ꎬ点火器点火后火焰向下游传播ꎬ最后经出口段

冷却并排出尾气至冷却罐ꎮ 在测试段 １、测试段 ２ 均开有

一个观察窗ꎬ透过观察窗可以用高速摄影仪拍摄火焰动态

结构ꎬ研究此时加力燃烧室内的脉动特征ꎮ
实验的进口马赫数为 ０.６３ꎬ平均比热比为 １.３ꎬ平均压

力为 １０１ ３５２ Ｐａꎬ质量 流 量 为 ０. ５４ ｋｇ / ｓꎬ进 口 温 度 为

４２８.７ Ｋꎬ稳定器堵塞比为 ０.３５ꎮ 实验时调节当量比以得

到不同的燃烧工况ꎮ 预测模型的工况参数设定与实验参

数一致ꎬ其可调节的参数为进口马赫数及阻塞比ꎮ

２.２　 实验结果与模型验证

传统分析通常基于几个空间位置点测量的结果来表

征系统的状态ꎬ但实际测量值测点的个数是有限的ꎬ且每

个不同的测点都可能带来一定的测量误差ꎮ 为此本文采

用高速摄影记录全燃烧场的火焰动态变化ꎬ高速摄影仪采

集到的图像会自动转换为灰度值图像ꎬ进而运用图像 ＦＦＴ
方法确定振荡燃烧特性ꎮ 高速摄影仪采集到的图像中所

有存在火焰动态变化像素点的时间序列值均可用于 ＦＦＴ
变化获得振荡主频ꎬ且所有像素点的振荡主频都相同ꎬ只
是不同火焰位置的幅值有所差异[１１] ꎮ 由于所有像素点均

采集自同一高速摄影设备ꎬ因此可以在得到更多测点数据

的同时不引入额外的来自测点设备的误差ꎮ
在实验中ꎬ以 １０ ０００Ｈｚ 采样频率得到 ４ ６３９ 帧高速

摄影图像ꎬ每一帧图片像素为 １ ２８０×８００ꎮ 在火焰范围内

选取 ５个点ꎬ分别为(３１０ꎬ５９０)、(３００ꎬ６００)、(２８０ꎬ６１０)、
(２６０ꎬ５８０)、(２４０ꎬ６００)ꎬ然后对每个点的时序值进行傅里

叶变换ꎬ将 ５个傅里叶序列值取平均值ꎬ可以得到火焰燃

烧时平均像素 ＦＦＴꎮ
图 ６、图 ７为模型加力燃烧室两种典型燃烧模态下的

火焰图像ꎮ 两种燃烧模态是通过改变混气当量比得到的ꎬ
加力燃烧室内稳定燃烧和振荡燃烧两种状态对应的当量

比分别为 ０.０２５和 ０.０５０ꎮ

图 ６　 稳定燃烧时高速摄影图像

图 ７　 振荡燃烧时的高速摄影图像

图 ８为加力燃烧室稳定燃烧火焰图像中同一点像素

灰度值时间序列的平均 ＦＦＴ 变换结果ꎮ 从图中可以看

出ꎬ稳定燃烧时没有明显的主频ꎬ此时预测程序计算得到

的频率虚部值都小于 ０ꎬ满足 ＤＯＷＬＩＮＧ Ａ Ｐ 等[１２]提出的

稳定燃烧判据ꎮ 图 ９为加力燃烧室振荡燃烧时火焰图像
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中同一点像素灰度值时间序列的平均 ＦＦＴ 变换结果ꎬ图
１０为相同条件下预测程序计算得到的压力频谱图ꎮ 对比

图 ９与图 １０可以发现两者具有相似的主频ꎬ加力燃烧室

振荡燃烧主频的计算误差为 ３.９６％ꎬ相较于不考虑平均流

及堵塞比的情况ꎬ误差减小了 ６.６３％ꎬ说明考虑平均流及堵

塞比会使模型对加力燃烧室不稳定燃烧的预测更为准确ꎮ
%
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图 ８　 稳定燃烧时火焰图像
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图 ９　 不稳定燃烧时火焰图像
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图 １０　 不稳定燃烧时模型计算

的压力频谱图

２.３　 堵塞比对于振荡燃烧频率的影响

从前文可以看出ꎬ考虑火焰稳定器堵塞比的影响之

后ꎬ模型的预测误差明显减小ꎬ说明堵塞比对于频率的影

响较大ꎮ 接下来研究堵塞比和进口马赫数对于震荡燃烧

频率的影响ꎬ将考虑堵塞比的行列式在程序中实现ꎬ并设

定不同的堵塞比的值ꎬ研究此时频率随进口马赫数的变

化ꎬ其结果如图 １１所示ꎮ
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图 １１　 不同堵塞比时频率随进口马赫数的变化趋势

从图 １１可知ꎬ随着堵塞比不断增大ꎬ相同进口马赫数

下的频率不断减小ꎮ 当堵塞比小于 ０.２５ 时ꎬ随着进口马

赫数变化ꎬ加力燃烧室内的振荡频率与不考虑堵塞比时的

频率几乎没有差别ꎻ堵塞比大于 ０.２５时ꎬ随着马赫数增大

到大于 ０.１时ꎬ相同马赫数下加力燃烧室内的频率明显改

变ꎬ且随着堵塞比不断增大ꎬ这种差异也明显增大ꎮ

３　 结语
本文针对加力燃烧室建立了基于 ＧＩＭ 的振荡燃烧预

测程序ꎬ并用实验针对不考虑堵塞比和加入堵塞比的两种

情况分别进行了验证ꎬ最后运用搭建好的程序研究了堵塞

比对于加力燃烧室内振荡频率的影响ꎬ结论如下:
１)预测程序能够准确地预测加力燃烧室是否存在振

荡燃烧ꎬ并计算发生震荡燃烧时的脉动频率ꎻ
２)考虑堵塞比的加力燃烧室不稳定预测程序对于频

率的预测误差为 ３.９６％ꎬ相较于不考虑堵塞比的情况误差

减小了 ６.６３％ꎬ对加力燃烧室内的不稳定燃烧情况预测结

果更为准确ꎻ

　 　 ３)当堵塞比小于 ０.２５ 时ꎬ堵塞比对加力燃烧室内的

振荡频率几乎没有影响ꎻ当堵塞比大于 ０.２５时ꎬ且马赫数

大于 ０.１时ꎬ堵塞比对加力燃烧室内的频率的影响较大ꎮ
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