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液体火箭发动机燃烧不稳定性分析

与热释放声放大机理
X
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(国防科技大学航天技术系 长沙 410073) 　 (国防科工委指挥技术学院 北京 101407)

　　摘　要　应用计算流体动力学方法对液体火箭发动机燃烧室内高频不稳定燃烧现象进

行了数值仿真。气相方程用欧拉坐标系下的 Nav ier- Stokes 方程组描述, 液相控制方程用

Lagr angian 坐标系下进行描述, 湍流模型采用高雷诺数的 k- E双方程模型。在燃烧室内加入
正弦形脉冲扰动评定燃烧稳定性。引用 Ray leigh 热释放声放大机理对计算结果进行了分析,

并对不同的扰动系数和液滴初始直径描出了燃烧稳定性极限图。
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Combustion Instability of the Liquid Rocket Engine and the

Mechanism of Sound Amplif ication by Heat Release
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Abstract　high frequency instability in liquid rocket engine is simulated by the

method of computat ional f luid dynamics. The gas controlling equat ions are descr ibed

under the Euler coor dinate. The liquid phase controll ing equations are described under

the Lag rang ian coor dinate. The turbulence model is k - Emodel of high Reynolds num-

ber. T o assess the combustion instability, the sinusoidal pulse is put into the combus-

to r. The calculated results are obser ved by the w ay of Rayleigh mechanism of sound am-

plif icat ion by heat release. The curve of combust ion stability is plot ted to various per-

turbat ion and init ial droplet diameter .
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液体火箭发动机燃烧不稳定性的原因
[ 1]
是多方面且十分复杂的。燃烧室内强烈的湍

流、喷雾两相流动[ 2]使得在进行燃烧不稳定性数值仿真时遇到了许多困难,例如很难提出

一个很精确的燃烧子模型, 而往往采用简化的燃烧模型 [ 3]。燃烧室内出现不稳定的压力波

动时[ 4, 5] , 波的传播和反射又要涉及声学理论方面的知识[ 6]。

1　控制方程组

1. 1　气相方程组

气相用带有化学反应源项的 Reynolds 时均 Navier - Stokes方程组描述。用矢量表

示的二维控制方程组写成以下形式:

5Q
5t +

5E
5x +

5F
5y = H1 + H2 ( 1)

上式中Q是原始变量的矢量, E、F是表示成守恒形成的矢量, H是源项, 这些矢量的表

达式如下:

Q =

Qb
Qub
Qv b
Qeb
Qib
Qkb
QEb

　　E =

Qub
(Qu2 + p ) b - Sxxb
Quvb - Sx yb
(Qe + p ) ub - ( uSxx + v Sxy ) b - qxb

Qiub - f xb

Qukb - rxb

QuEb - sxb
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Qvb
Quvb - Sxyb

(Qv 2
+ p ) b - Syyb

(Qe + p ) vb - ( uSxy + v Syy ) b - qyb

Qiv b - f yb

Qvkb - ryb

QvEb - syb

　　H1 =

0
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0

0

0
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1. 2　液相控制方程组

在 Lagrangian坐标系下表示的液滴运动方程表示如下:

dup

dt =
3
8
Qg
Qp

CD

r p
ûu - upû( u - up ) ( 2)

dv p

dt
=

3
8
Qg
Qp

CD

rp
ûv - v pû( v - v p ) ( 3)

2　Rayleigh准则

52p
5x 2 + C2np = 0 ( 4)

又
p′= p ( x ) e

ikc-t
( 5)

通过分析得:

p′∝ ei( nP/ L
c
+ R

i
/ 2) c-teRr

c-t/ 2 ( 6)

　　以上各式中, R= R r+ iR i 为响应因数, k= kr+ iki 为复数形式的波数, L C 为燃烧室长

度, c-为音速。

3　计算结果及讨论

采用加入脉冲的方法来评定发动机燃烧的稳定性, 初始扰动由下式给出:

p ( x , y ) = p-( x , y ) [ 1 + Cpert sin( B1x + B2 ) sin(C1y + C2 ) ]
　　上式中为 Cpert扰动系数, B1、B2、C1和 C2为常数。

图 1是 Rayleigh 热释放声放大机理示意图。图 ( a) 中 p′和Q′之间的相位差为零, 在

这种情况下, 周期性热量 Q′的加入过程与压力脉动同相位, Q′的存在将在系统中激发起

燃烧室系统固有频率的压力脉动, 压力振荡的频率不变, 而振幅按指数规律被逐渐放大。

图 ( b) 所示的情况为周期性的热量加入过程与压力的振动成反相位, 压力脉动的振动频

率不变, 而振幅按指数规律衰减。

图 1　Rayleig h热释放声放大机理示意图
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图 2是燃烧室中出现不稳定燃烧时不同时刻压力的变化图, 扰动系数 Cpert取为 2. 5.

图 ( a) 是当燃烧室中加入初始扰动时的压力曲线。图 ( b) 是 0. 4ms时压力脉动向两边

传播的情形, 也出现了两个压力波峰和一个压力波谷。图 ( c) 是向两边运动的波各自传

播到的位置, 向左运动的波峰到达喷注面, 在喷注面上形成一个波峰; 而向右运动的波

被反射回来, 形成一个向左运动的波。图 ( d) 是从喷注面反射回来的波与由喷管收敛段

反射回来的波相叠加的情况, 由图可以看出此时最高波峰和最低波谷之间的压力差超过

100×105
Pa, 这表明压力脉动出现增幅振荡, 这也可以用 Rayleigh 热释放声放大的机理

解释: 即由于周期性热量的加入的过程与压力脉动成同相位, 系统中压力的脉动就会出

现增幅振荡。

ma= 20 ( kg/ s ) 　#M IX= 4　L C= 0. 3 ( m) 　Co se: 4
dm= 100×10- 6 ( m) 　　Cpe rt= 2. 5　　T= 0 ( ms )

ma= 20 ( kg /s ) 　#M IX= 4　L C= 0. 3 ( m) 　Co se : 4

d m= 100×10- 6 ( m) 　　Cpert= 2. 5　　T = 0. 4 ( ms)

ma= 20 ( kg/ s ) 　#M IX= 4　L C= 0. 3 ( m) 　Co se: 4
dm= 100×10- 6 ( m) 　　Cpe rt= 2. 5　　T= 0. 8 ( ms )

ma= 20 ( kg /s ) 　#M IX= 4　L C= 0. 3 ( m) 　Co se : 4
d m= 100×10- 6 ( m) 　　Cpert= 2. 5　　T = 0. 93 ( ms)

图 2　燃烧室中出现不稳定燃烧时压力的变化过程

　　图 3是不同初始滴径情况下化学反应释放的能量沿燃烧室轴向分布的百分数。

图 4是稳定性极限图。将计算中出现的稳定燃烧工作点和不稳定燃烧工作点均标记
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　　d m= 60×10- 6 ( m) 　　dm= 70×10- 6 (m )

d m= 90×10- 6 ( m) 　　d m= 100×10- 6 ( m)

d m= 150×10- 6 ( m)

图 3　不同初始滴径情况下化学反应的能量

沿燃烧室轴向分布的百分数

Case 1: dm= 60×10- 6 ( m) Case2: dm= 70×10- 6 ( m)

Case 3: dm= 90×10- 6 ( m) Case 4: d m= 100×10- 6 ( m)

Case 5: dm= 150×10- 6 ( m)

ma= 20 ( kg/ s ) # MIX= 4

图 4　稳定性极限图

在图上, 可以看出存在着一个近似于 U

形的稳定性极限曲线, 可以得出这样的结论, 即存在某一液滴直径范围, 对于在此液滴

直径范围以上及以下的喷雾燃烧, 需要较大的扰动系数才能激发起发动机高频不稳定燃

烧现象。

4　结论

用 Rayleigh 热释放声放大机理解释了发动机燃烧室中加入扰动后, 压力对发生高频

不稳定燃烧现象是增幅振荡、还是减幅振荡至稳态燃烧工作状态。如果燃烧室中两相燃

烧所产生的热量的加入过程与压力脉动同相位, 则出现增幅振荡; 反之, 压力脉动值不

断衰减, 直至达到稳态燃烧状态。
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