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矩形模型火箭发动机横向不稳定燃烧的数值模拟

任永杰，郭康康!，徐伯起，仝毅恒，聂万胜
（航天工程大学 宇航科学与技术系，北京　１０１４１６）

摘　要：为研究火箭发动机横向不稳定燃烧特性，采用详细化学反应机理（ＧＲＩＭｅｃｈ３０）建表的小火焰
生成流型，对模型火箭发动机中出现的横向不稳定燃烧进行数值模拟。通过与实验数据对比验证了模型的

准确性；采用动态模态分解对压力场进行分析，研究了流场的动态特性；结合瑞利因子定量分析了不稳定燃

烧的驱动特性。结果表明，数值模型能够有效捕捉横向不稳定燃烧，其主频与实验值相差不到１％；燃烧室横
向压力振荡与喷嘴氧管纵向压力振荡相耦合，引起推进剂质量流量振荡；不稳定燃烧的驱动源主要位于燃烧

室两侧，最边缘喷嘴对维持不稳定燃烧的贡献最大；推进剂与燃烧室侧壁面的相互作用极大增强了释热脉动，
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周期性释热为压力振荡提供能量，形成了不稳定燃烧极限环。
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中图分类号：Ｖ４３４＋．３　　文献标志码：Ａ　　文章编号：１００１－２４８６（２０２４）０５－１７９－１０

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎ
ａｒｅｃｔａｎｇｌｅｍｏｄｅｌｒｏｃｋｅｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

ＲＥＮＹｏｎｇｊｉｅ，ＧＵＯＫａｎｇｋａｎｇ，ＸＵＢｏｑｉ，ＴＯＮＧＹｉｈｅｎｇ，ＮＩＥＷａｎｓｈｅｎｇ
（ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｒｏｃｋｅｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒ，ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎａｍｏｄｅｌｒｏｃｋｅｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒｗｅｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｅｔａｉｌｅｄｃｈｅｍｉｃａｌｒｅａｃｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ（ＧＲＩＭｅｃｈ３．０）ａｎｄｔｈｅ

ｆｌａｍｅｌｅｔｇｅｎｅｒａｔｅｄｍａｎｉｆｏｌｄｓｍｅｔｈｏｄ．Ａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｉｔｗｉｔｈｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ．Ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｉｅｌｄｗａｓ

ａｎａｌｙｚｅｄｂｙｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｗｅｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｄｒｉｖｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｗｅｒｅｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙｅｓｔｉｍａｔｅｄｂｙＲａｙｌｅｉｇｈｉｎｄｅｘ．Ｒｅｓｕｌｔｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｔｈａｔｏｃｃｕｒｒｅｄｉｎｔｈｅ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｃａｎｂｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｃａｐｔｕｒｅｄｂｙｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌ．Ｄｏｍｉｎａｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｄｉｆｆｅｒｆｒｏｍｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｖａｌｕｅｂｙｌｅｓｓｔｈａｎ１％．Ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓｉｎｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒａｒｅｃｏｕｐｌｅｄｗｉｔｈｔｈａｔｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｄｅｉｎｔｈｅｏｘｉｄｉｚｅｒｐｏｓｔ，

ｌｅａｄｉｎｇｔｏｔｈｅｐｕｌｓａｔｅｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ．Ｄｒｉｖｉｎｇｒｅｇｉｏｎｓｏｆｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙａｒｅｍａｉｎｌｙｌｏｃａｔｅｄｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒ，ａｎｄｔｈｅｍｏｓｔｍａｒｇｉｎａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓｐｌａｙｅｄａｃｒｉｔｉｃａｌｒｏｌｅｉｎｋｅｅｐｉｎｇｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ．Ｈｅａｔｒｅｌｅａｓｅｐｕｌｓａｔｉｏｎｓｗｈｉｃｈｐｅｒｉｏｄｉｃａｌｌｙｐｒｏｖｉｄｅ

ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｓｏｕｒｃｅｆｏｒｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓａｒｅｈｉｇｈｌｙｅｎｈａｎｃｅｄｂｙｔｈｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｒｏｐｅｌｌａｎｔａｎｄｔｈｅｓｉｄｅｗａｌｌｏｆｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒ．Ａｎｄｔｈｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｌｉｍｉｔｃｙｃｌｅｉｓｆｏｒｍｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｄｅｌｒｏｃｋｅｔｅｎｇｉｎｅ；ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｍｅｃｈａｎｉｓｍ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ；ｆｌａｍｅｌｅｔ

ｇｅｎｅｒａｔｅｄｍａｎｉｆｏｌｄｓ

　　高频不稳定燃烧是在一个受限空间内热声耦
合的振荡过程，它的出现往往伴随着尖锐的啸叫

以及压力和释热的脉动。液体火箭发动机不稳定

燃烧是一个从２０世纪４０年代持续至今的问题，
其产生机理至今仍未认识清楚［１］，已经成为限制

大推力火箭发动机发展的重要因素之一。从历史

上看，几乎每一种火箭发动机在研发过程中都会

遇到不同程度的燃烧不稳定困扰［２］。由于火箭

发动机具有极高的功率密度，燃烧室的声学阻尼

较低，只要将总释热量的很小一部分转移到声场
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中即可产生快速增长的压力振荡，诱发产生不稳

定燃烧［３］，从而使燃烧室壁面的热负荷急剧增

加，液膜冷却失效，进而损坏发动机，产生严重

后果。

瑞利准则［４］是理解不稳定燃烧的基础，由瑞

利准则可知不稳定燃烧的产生与压力振荡和释热

振荡的耦合密切相关。在后来的研究中，人们采用

瑞利因子来衡量不稳定燃烧被驱动或抑制。多年

来，学者们发展了多种瑞利因子［５－７］。本文采用的

瑞利因子是由Ｈａｒｖａｚｉｎｓｋｉ等［５］提出的，定义为：
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其中，ｐ和ｑ为瞬态压力和释热率，“－·”表示取平

均值，ｔ为时间。
瑞利因子是压力振荡和释热振荡在单个体网

格中的积分。积分值为正，则表示不稳定燃烧被

驱动，反之则代表不稳定燃烧被抑制；积分值越大

说明对不稳定燃烧的驱动作用越显著。

对全尺寸发动机的热式车研究是洞察不稳

定燃烧最直接的方法，但采用全尺寸发动机研

究不稳定燃烧不仅周期长、费用高，而且获得的

数据有限。全尺寸发动机燃烧室中的高温高压

环境导致很难对流场进行诊断，对揭示不稳定

燃烧机理的贡献较小［８］。鉴于此，缩比模型发

动机成为世界各国研究燃烧不稳定性的有效手

段。美国 普 渡 大 学 采 用 单 喷 嘴 模 型 发 动

机［９－１０］，结合数值仿真［１１］，详细研究了纵向不

稳定燃烧；采用二维矩形模型发动机系统研究

了火箭发动机的横向不稳定燃烧［１２－１５］。德国

宇航中心采用多喷嘴模型发动机研究了低温推

进剂的切向不稳定燃烧［１６－１７］，发现燃烧室切向

压力振荡与喷注器纵向压力振荡相耦合。在国

内，Ｂａｉ等［１８］和Ｃａｏ等［１９］采用单喷嘴模型发动机

研究了喷雾自激振荡与不稳定燃烧的关系，发

现一定条件下自激振荡能够引起不稳定燃烧。

Ｇｕｏ等［８，２０－２２］研究了模型发动机的纵向与横向

不稳定燃烧，发现喷注耦合是诱发不稳定燃烧的

重要因素之一。近年来，随着计算能力和数值模

型的发展，计算流体力学（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄ
ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）数值计算已经成为研究不稳定燃
烧的重要手段之一，尤其是模型实验与ＣＦＤ结合
的方法得到了充分的发展［２２－２３］。ＣＦＤ数值计算
能够准确捕捉到火箭发动机的不稳定燃烧，获得

丰富的流场信息，得到详细的流场动态演变，对研

究不稳定燃烧机理意义重大。深入研究不稳定燃

烧机理，深化对不稳定燃烧动态特性的认识，对抑

制不稳定燃烧具有现实工程意义。

采用详细化学反应机理（ＧＲＩＭｅｃｈ３０［２４］，
５３组分 ３２５步），结合火焰生成流型（ｆｌａｍｅｌｅｔ
ｇｅｎｅｒａｔｅｄｍａｎｉｆｏｌｄｓ，ＦＧＭ）方法对模型火箭发动
机开展了数值研究。成功复现了实验中出现的不

稳定燃烧问题，分析了模型发动机横向不稳定燃

烧的动态特性，初步揭示了不稳定燃烧维持机理。

１　数值计算模型

１．１　横向不稳定燃烧模型发动机

图１所示为矩形模型发动机示意图。它主要
由氧化剂腔、喷嘴、燃烧室和喷管组成。它是Ｏｒｔｈ
等［１２］开发的一种矩形截面，用于研究横向不稳定

燃烧的模型发动机。通过精心设计，令矩形燃烧

室的横向模态与全尺寸燃烧室的横向模态相匹

配，这样就能使模型发动机一定程度上模拟全尺

寸火箭发动机中的横向不稳定燃烧［２５］。如图 １
所示，９个同轴剪切喷嘴呈横向均匀分布在矩形

图１　矩形模型发动机示意图［２６］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｍｏｄｅｌｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［２６］

燃烧室头部。在氧化剂腔的上游（图中未显示）

还包含预燃室，通过氢气在富氧环境中燃烧产生

高温（６３６Ｋ）氧化剂。氧化剂包含质量分数为
３５％的水蒸气和约９６５％的氧气。氧化剂通过
包含声学截止入口的中心氧管供应进入燃烧室。

气态甲烷通过同轴环缝，经燃料腔进入燃烧室。

喷嘴包含缩进段，在缩进室内燃料与氧化剂相互

作用，然后进入燃烧室完成燃烧过程。模型发动

机详细的结构介绍以及几何尺寸参见文献［１２］，
在此不再赘述。本文的仿真是在 Ｏｒｔｈ等［１２］实验
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　第５期 任永杰，等：矩形模型火箭发动机横向不稳定燃烧的数值模拟

工作的基础上进行的，其目的在于揭示模型发动

机中横向不稳定燃烧维持机理。因此，本文数值仿

真了实验中出现横向不稳定燃烧最剧烈的工况之

一（ｍＣＨ４＝２１３２１ｇ／ｓ，ｍＯＸ＝７５７５３ｇ／ｓ）。

１．２　湍流燃烧模型

本文 采 用 非 稳 态 雷 诺 时 均 （Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
ａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｅｑｕａｔｉｏｎｓ，ＲＡＮＳ）方法，对
于湍流的处理采用了由 Ｍｅｎｔｅｒ［２７］提出的 ｋω剪
应力输运（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ，ＳＳＴ）模型，它结
合了 ｋω和 ｋε方法的优点。此模型在近壁面
处采用ｋω模型，能够准确解析壁面附近的剪应
力传输过程；在自由剪切层则采用 ｋε方法。
ｋωＳＳＴ模型由 ｋ和 ω两个方程组成，详细的理
论可见文献［２７］。

燃烧模型采用了基于部分预混燃烧的 ＦＧＭ
模型［２８］。在本研究中，燃料和氧化剂在进入燃烧

室之前已经在缩进室进行了剧烈的相互作用，可

以认为推进剂在进入燃烧室之前已经处于部分预

混状态。因此，本文采用了基于部分预混燃烧的

ＦＧＭ模型。大量的研究［８，２０，２２］表明，此方法能够

很好地描述湍流与火焰的相互作用，以及捕捉火

箭发动机中的不稳定燃烧过程。

本文采用详细的化学反应机理（ＧＲＩＭｅｃｈ
３０）生成预设概率密度函数（ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＰＤＦ）表，它将物理空间的层流扩散火焰
方程映射到混合分数空间，通过求解混合分数方

程，结合查表方法能够大大降低计算量，特别适合

采用详细的化学反应机理。组分的质量分数方

程为：

ρ
Ｙｉ
ｔ
＝１２ρχ

２Ｙｉ
ｆ２
＋Ｓｉ （１）

温度方程为：

ρＴｔ
＝１２ρχ

２Ｔ
ｆ２
－１ｃｐ∑ｉ ＨｉＳｉ＋

１
２ｃｐ
ρχｃｐ
ｆ
＋∑

ｉ
ｃｐ，ｉ
Ｙｉ
[ ]ｆ
Ｔ
ｆ

（２）

其中，Ｙｉ为第ｉ种组分的质量分数，Ｔ、ρ和 ｆ分别
是温度、密度和混合分数，ｃｐ是混合平均的比热
容，ｃｐ，ｉ、Ｈｉ和 Ｓｉ分别为第ｉ种组分的比热容、比焓
和反应速率。其中标量耗散率χ定义为：

χ（ｆ）＝
ａｓ
４π
３（ ρ∞／槡 ρ＋１）２

２ ρ∞／槡 ρ＋１
ｅｘｐ｛－２［ｅｒｆｃ－１（２ｆ）］２｝

（３）
其中，ｅｒｆｃ（·）为互补误差函数。

假设混合分数ｆ和反应进程变量 ｃ是相互独

立的，则ｆ和ｃ联合ＰＤＦ可以表示为：
珘Ｐ（ｆ，ｃ）＝珘Ｐ（ｆ）珘Ｐ（ｃ） （４）

其中，珘Ｐ（ｆ）取决于平均混合分数珓ｆ（Ｆａｖｒｅ平均）及
其二阶矩珓ｆ′；同理，珘Ｐ（ｃ）取决于平均反应进程变
量珓ｃ及其二阶矩珓ｃ′。

基于上述模型，通过求解珓ｆ、珓ｆ′、珓ｃ和珓ｃ′的输运
方程，结合查表就能确定物理场的标量值，在考虑

详细化学反应的基础上大大缩减了计算量。ＦＧＭ
模型的详细理论可参见文献［２９］。

１．３　计算域及边界条件

计算域及监测点分布如图 ２所示。如
图２（ａ）所示，计算域包含了声学截止下游的氧
管、燃料喷嘴、燃烧室和喷管。氧化剂和燃料入口

为恒定质量流量入口。与实验相同，氧化剂温度

设置为６３６Ｋ，包含质量分数为３５％的水蒸气。
出 口 被 设 置 为 压 力 出 口，初 始 压 力 为

１０１３２５ｋＰａ，壁面为绝热无滑移壁面。网格采用
六面体结构，数量约为３５３万个。图２（ｂ）所示为
计算域的监测点分布，其中为了便于与实验直接

对比，ｐｒｏｂｅ＿Ｒ１的位置与实验中高频压力监测点
位置一致。ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１、ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１、ｐｒｏｂｅ＿Ｒ１在一条
直线上，其中 ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１在燃烧室的中间，根据实
验中出现的不稳定燃烧模态，ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１大约在压
力波节的位置，ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１和ｐｒｏｂｅ＿Ｒ１大约在压力
波腹位置。这样，结合上述三点的压力相位关系

与特征频率，可以初步判断燃烧室中出现的不稳

定燃烧模态。监测点 ｐｒｏｂｅ＿ｏｘ位于最右侧喷嘴
中心，位于缩进室内部，距离喷嘴出口５ｍｍ。

（ａ）计算域及边界条件
（ａ）Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
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（ｂ）监测点分布
（ｂ）Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｐｒｏｂｅｓ

图２　计算域及监测点分布
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｐｒｏｂｅｓ

１．４　离散方法

本文的数值计算基于三维 ＦＧＭ模型，采用
商业 ＣＦＤ求解器 ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔＶ１９２。本文中
湍流模型采用 ｋ－ωＳＳＴ。标量通量采用二阶迎
风 格 式 离 散，采 用 压 力 －隐 式 分 裂 算 子
（ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｍｐｌｉｃｉｔｗｉｔｈｓｐｌｉｔｔｉｎｇｏｆｏｐｅｒａｔｏｒｓ，ＰＩＳＯ）
算法处理速度压力耦合。动量方程的离散方式

为二阶迎风格式。为取得更准确的结果，采用

双时间步进行求解。

１．５　网格无关性验证

采用六面体结构网格对计算域进行空间离

散，网格如图２（ａ）所示。为了保证较高的时间
分辨率，仿真采用的时间步长为５×１０－７ｓ。在
进行数值研究之前，首先进行了网格无关性验

证，以确保仿真结果的合理性。采用三种不同

数量的网格 Ｍｅｓｈ１（２６５万）、Ｍｅｓｈ２（３５３万）和
Ｍｅｓｈ３（４６５万）进行了网格无关性验证。在数
值计算过程中，三种网格均能捕捉到自发的横

向不稳定燃烧。压力值的均方根（ｒｏｏｔｍｅａｎ
ｓｑｕａｒｅ，ＲＭＳ）－时间轨迹如图３所示，可以看出
当网格量达到３５３万后压力均方根对网格量不
再敏感。网格无关性验证总结如表１所示。可
以看出，Ｍｅｓｈ１在平均压力、压力均方根和振荡
主导频率上和 Ｍｅｓｈ２、Ｍｅｓｈ３均存在明显的差
异。对比 Ｍｅｓｈ２和 Ｍｅｓｈ３发现压力均方根和振
荡主导频率相差很小，说明其对网格已不再敏

感。因此，本文后续的结果均是基于 Ｍｅｓｈ２。

图３　三种网格下的压力均方根－时间轨迹
Ｆｉｇ．３　ＰｒｅｓｓｕｒｅＲＭＳ－ｔｉｍｅｔｒａｃｅｓｆｏｒｔｈｒｅｅｇｒｉｄｓ

表１　网格无关性验证结果
Ｔａｂ．１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｓｔｕｄｙ

变量 Ｍｅｓｈ１ Ｍｅｓｈ２ Ｍｅｓｈ３

网格量／万 ２６５ ３５３ ４６５

平均压力／ＭＰａ １．３３ １．１７ １．１６

压力均方根／ＭＰａ １．３０ １．１４ １．１３

振荡主导频率／Ｈｚ ２５１３ ２６５０ ２６２４

２　结果与讨论

２．１　不稳定燃烧的频谱特性

图４所示为监测点 ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１、ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１和
ｐｒｏｂｅ＿Ｒ１的压力时间轨迹。从图中可以看出，在燃
烧室两侧（ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１、ｐｒｏｂｅ＿Ｒ１）压力振荡幅值较
高，但相位几乎完全相反，说明燃烧室的两侧为压

力振荡的波腹。在燃烧室中心处（ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１）压力
振荡幅值明显降低，频率增加（几乎是两侧振荡频

率的两倍），说明燃烧室中心为压力振荡的波节。

结合图４，在数值计算过程中得到的平均室压为
１１７ＭＰａ，而实验中的平均室压为１１４ＭＰａ［１２］。
数值计算得到的平均室压与实验值相差仅为

２６３％，说明数值计算模型具有适当的合理性。数
值计算得出的平均室压比实验值略高，这主要是因

为实验中燃烧不充分及其过程中的热量损失。

主导频率是不稳定燃烧的重要动态特性之一，

因此功率谱密度（ｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙ，ＰＳＤ）分析
能够提取变量振荡主导频率，通过对比实验与数值

仿真得到的主导频率能够进一步验证数值模型的

合理性。图５（ａ）为实验过程中燃烧室右侧压力监
测点的ＰＳＤ图，可以看出燃烧室的压力振荡主频

·２８１·
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图４　ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１、ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１和 ｐｒｏｂｅ＿Ｒ１的压力时间轨迹
Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｔｒａｃｅｓｏｆｐｒｏｂｅ＿Ｌ１，ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１，

ａｎｄｐｒｏｂｅ＿Ｒ１

为２６２５Ｈｚ，对应为一阶横向不稳定燃烧。由于不
稳定燃烧的非线性特征，又伴随着一系列的高次倍

频谐波。图５（ｂ）为相同位置（ｐｒｏｂｅ＿Ｒ１）处数值计
算得到的压力振荡 ＰＳＤ图。对比图 ５（ａ）和
图５（ｂ）可以看出数值计算得到的主导频率与实验
值相差不足 １％，这比之前的数值仿真更加精
确［２６］。同时，数值仿真过程中也捕捉到了多个高次

倍频谐波，进一步说明了数值计算模型的合理性，

展现了考虑详细化学反应机理的模型优势。

（ａ）实验结果
（ａ）Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔ

图６所示为监测点ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１和ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１的压
力时间轨迹和色谱图。结合上述分析可以看出，

数值计算捕捉到了燃烧室中的一阶横向模式

（ｆｉｒｓｔｗｉｄｔｈｍｏｄｅ，１Ｗ）不稳定燃烧，在压力振荡
极限环形成后持续了整个计算过程，并伴随着高

次倍频谐波二阶横向模式（ｓｅｃｏｎｄｗｉｄｔｈｍｏｄｅ，
２Ｗ）和三阶横向模式（ｔｈｉｒｄｗｉｄｔｈｍｏｄｅ，３Ｗ）。在
燃烧室中心处数值计算捕捉的振荡主频为５３９４Ｈｚ，
对比实验值５３１０Ｈｚ［２６］，两者相差１６％，进一
步验证了数值计算的准确性。对比图 ６（ａ）和

（ｂ）本文数值计算结果
（ｂ）Ｐｒｅｓｅｎｔｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔ

图５　数值计算结果与实验结果的ＰＳＤ图对比［１２］

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰＳＤａｎａｌｙｓｉｓｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ［１２］

图６（ｂ）可以看出，燃烧室中心处（ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１）的压
力振荡主导频率是燃烧室边缘的两倍，呈二阶横

向模态，其振荡幅值相对较小。这种特性与燃烧

（ａ）ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１压力
（ａ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｐｒｏｂｅ＿Ｌ１

（ｂ）ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１色谱图
（ｂ）Ｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍｏｆｐｒｏｂｅ＿Ｌ１

（ｃ）ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１压力
（ｃ）Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｐｒｏｂｅ＿Ｃ１
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（ｄ）ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１色谱图
（ｄ）Ｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍｏｆｐｒｏｂｅ＿Ｃ１

图６　ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１和 ｐｒｏｂｅ＿Ｃ１的压力时间轨迹和色谱图
Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅｔｒａｃｅｓａｎｄｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍｏｆ

ｐｒｏｂｅ＿Ｌ１，ａｎｄｐｒｏｂｅ＿Ｃ１

室中压力波的传播特性有关，燃烧室两侧为压力振

荡波腹，而中心则为波节。压力波在燃烧室中横向

传播，导致一个周期内压力波锋面经过燃烧室中心

两次，因此燃烧室中心的主导模态为二阶横向模态。

２．２　压力振荡的ＤＭＤ分解

动态模态分解（ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，
ＤＭＤ）是一种纯数据矩阵驱动的模态分解技术，
它不依赖于任何先验准则，旨在通过提取的低维

数据结构重构原始数据模态。ＤＭＤ能够将时间
和空间模态分别提取出来，使得它特别适合分析

具有特定频率的不稳定燃烧数据［３０］。多年来，学

者们发展了多种 ＤＭＤ方法，本文采用的是由 Ｔｕ
等［３１］开发的 ｅｘａｃｔＤＭＤ，其详细的理论可见文
献［３１］，在此不再赘述。

本文采用中间截面的压力振荡数据进行了

ＤＭＤ分析，用振幅排序的方法按照各个模态对
流场的贡献和影响进行排序。ＤＭＤ提取的第一
个模态（Ｍｏｄｅ＿０）为静态模态，表示平均流
场［３２］，其余模态均成对出现，其特征值为共轭复

数，频率的绝对值相同，符号相反如图 ７（ａ）所
示，因此每对共轭模态可以看作是单个模态，对

应其正的频率值［３３］。由图７（ａ）可以看出，ＤＭＤ
的前５阶模态基本落在单位圆上，结合图７（ｂ）
说明系统基本符合简谐运动特性，因此本文取

ＤＭＤ前五个模态进行分析。
图８展示了ＤＭＤ分析的前５个模态，其中第

一个模态（见图８（ａ））即静态流场命名为Ｍｏｄｅ＿０，
相当于平均压力场。图８（ｂ）～（ｅ）为４个共轭模
态，分别为Ｍｏｄｅ＿１～Ｍｏｄｅ＿４，ＤＭＤ分析得到的主
导频率分别为 ２６６３Ｈｚ、５３２１Ｈｚ、７９９９Ｈｚ和
１０６２６Ｈｚ，与ＰＳＤ分析得到的前４阶模态基本一
致。图８（ｂ）所示为ＤＭＤ分解的Ｍｏｄｅ＿１，其在燃

（ａ）ＤＭＤ特征值分布
（ａ）ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆＤＭＤｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ

（ｂ）前五阶时间系数演化
（ｂ）Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｆｉｒｓｔｆｉｖｅｔｉｍｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图７　ＤＭＤ特征值和前五阶时间系数演化
Ｆｉｇ．７　ＤＭＤｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓａｎｄｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆ

ｆｉｒｓｔｆｉｖｅｔｉｍｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

烧室两侧展现了压力高振幅特性，在燃烧室中间

压力振幅较低，这是典型的驻波型一阶横向不稳

定燃烧，进一步确认了燃烧室中的不稳定燃烧模

态。观察Ｍｏｄｅ＿１～Ｍｏｄｅ＿４可以看出前三阶模态
在燃烧室中表现得最为明显，振荡幅值也比较高，

说明Ｍｏｄｅ＿１～Ｍｏｄｅ＿３对燃烧室中的振荡特性贡
献最大。如图８所示，对比燃烧室和氧管的模态
可以发现，当燃烧室中出现一阶横向模态时氧管

中伴随着一阶纵向模态，在出现二阶模态时氧管

也会出现二阶纵向模态，说明在不稳定燃烧发生

时氧管中也伴随着压力振荡，且氧管中压力振荡

的纵向模态与燃烧室中的横向模态相耦合。

（ａ）Ｍｏｄｅ＿０　　　　　　　（ｂ）Ｍｏｄｅ＿１
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　第５期 任永杰，等：矩形模型火箭发动机横向不稳定燃烧的数值模拟

（ｃ）Ｍｏｄｅ＿２　　　（ｄ）Ｍｏｄｅ＿３　　　（ｅ）Ｍｏｄｅ＿４

图８　前５阶ＤＭＤ模态（静态模态和４对共轭模态）
Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｆｉｒｓｔ５ＤＭＤｍｏｄｅｓｗｉｔｈｏｎｅｓｔａｔｉｃｍｏｄｅ

ａｎｄｆｏｕｒｐａｉｒｓｏｆｃｏｎｊｕｇａｔｅｍｏｄｅ

２．３　不稳定燃烧的动态流场特性

如图９所示，给出了一个周期内静压、Ｘ方向
速度和流线、Ｏ２质量分数和释热率的动态特性。
如图９（ａ）ｔ１所示，压力波向燃烧室左侧传播，同
时，燃烧室中的气态混合物在压力梯度的驱动下

向燃烧室左侧移动（见图９（ｂ）ｔ１）。在高压区域
释热率较高，推进剂快速消耗，导致推进剂在燃烧

室左侧集聚（见图９（ｃ）ｔ１）。压力波继续向左侧
传播，直到与燃烧室壁面相互作用，导致局部压力

迅速升高（见图９（ａ）ｔ２）。如图９（ｃ）ｔ２所示，压力
波携裹着推进剂气团撞击壁面，引起推进剂与燃

烧室壁面的相互作用，增强了推进剂局部的混合

效果。因此，燃烧室左侧出现了局部释热脉动并

为压力振荡提供了能量，如图９（ｄ）ｔ２所示。燃烧
室左侧的推进剂被迅速消耗，同时压力波经过壁

面反射向燃烧室右侧传播（见图９（ａ）ｔ３）。另外，
燃烧室中的高压向上传播进入氧管，造成喷嘴短

暂阻塞。推进剂在燃烧室中集聚，直到喷嘴中的

压力高于燃烧室推进剂才能喷入燃烧室。因此，

在燃烧室左侧的推进剂没能立刻得到补充，造成

燃烧室中推进剂的不均匀分布，如图 ９（ｃ）ｔ３所
示。在ｔ４时刻压力波继续向右传播，同时释热峰
也向右移动，为压力振荡提供能量。在 ｔ５时刻压
力波撞击右侧壁面，经过壁面反射向左传播，准备

下一个周期的循环。在维持压力振荡的过程中，

压力波撞击燃烧室壁面，以及燃烧室横向压力振

荡和喷嘴氧管纵向压力振荡的耦合起到了关键

作用。

经过上述分析，燃烧室的横向压力波向上传

播进入氧管，导致燃烧室横向压力振荡与氧管纵

向压力振荡的耦合。因此，分析了喷嘴中监测点

ｐｒｏｂｅ＿ｏｘ的振荡特性，如图１０所示。需要注意的
是，为了实现在同一图中进行对比，各变量之间的

相位关系经过了量纲处理。

（ａ）静压
（ａ）Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

（ｂ）Ｘ方向速度和流线
（ｂ）Ｘｖｅｌｏｃｉｔｙｗｉｔｈｓｔｒｅａｍｔｒａｃｅｓ

（ｃ）Ｏ２质量分数

（ｃ）ＭａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｏｆＯ２

·５８１·
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（ｄ）释热率
（ｄ）Ｈｅａｔｒｅｌｅａｓｅｒａｔｅ

图９　一个周期内详细的流场演变
Ｆｉｇ．９　Ｄｅｔａｉｌｅｄｅｖｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｉｎａｃｙｃｌｅ

如图１０所示，当压力波传入氧管后，氧管内压力
迅速升高，速度和质量流量迅速下降。质量流率

和Ｚ方向速度甚至出现负值，说明氧管中出现了
反流。氧化剂和燃料的入口条件为恒定质量流量

入口，氧管压力升高，推进剂在喷嘴内积聚。当氧

管内压力下降时，Ｚ方向速度增加，推进剂加速进
入燃烧室，引起推进剂质量流率周期性脉动，进而

引起释热脉动。结果表明，氧管中的质量流量振

荡对维持不稳定燃烧至关重要。

图１０　ｐｒｏｂｅ＿ｏｘ的压力、Ｚ方向速度和质量流量的
标准化振荡特性

Ｆｉｇ．１０　Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅ，Ｚｖｅｌｏｃｉｔｙ，ａｎｄ
ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅａｔｐｒｏｂｅ＿ｏｘ

２．４　不稳定燃烧自持机理

瑞利因子是压力振荡与释热振荡的体积分，

被广泛用于识别不稳定燃烧被驱动或抑制的区

域。本文采用的瑞利因子计算方法与文献［５］中
相同，积分区域为体网格单元，积分步长为

１０－５ｓ。图１１（ａ）所示为喷注面板下游５ｍｍ处
燃烧室横截面的瑞利因子分布。由图可以看出，

在燃烧室两侧瑞利因子为正值且较大，在燃烧室

中心其值几乎为零。图１１（ｂ）为基于单个喷嘴宽
度平均的瑞利因子，能够更明显地看出燃烧室两

侧瑞利因子较大。仔细观察图１１可以发现，位于
最边上喷嘴处的瑞利因子最高，说明最边上的喷

嘴对不稳定燃烧的驱动作用最大，这可能和最边

上的推进剂与壁面的相互作用有关。

（ａ）喷注面板下游５ｍｍ
（ａ）５ｍｍｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｆａｃｅｐｌａｔｅ

（ｂ）基于单个喷嘴宽度的平均瑞利因子
（ｂ）ＡｖｅｒａｇｅｄＲａｙｌｅｉｇｈｉｎｄｅｘｂａｓｅｄｏｎｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｉｎｊｅｃｔｏｒｓ

图１１　瑞利因子云图
Ｆｉｇ．１１　ＣｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｅＲａｙｌｅｉｇｈｉｎｄｅｘ

综上所述，图１２总结了本文中出现的横向

图１２　本文横向不稳定燃烧机理
Ｆｉｇ．１２　Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｆｏｒｔｈｅｐｒｅｓｅｎｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

不稳定燃烧机理。压力波在燃烧室中横向传

播，同时高压向上传递进入氧管，导致氧管中的

纵向压力振荡与燃烧室中的横向压力振荡相耦

合。而氧管中的纵向压力振荡引起推进剂质量

流量的脉动，在此过程中质量流量振荡的相位

·６８１·
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不断被燃烧室中的横向压力波调制，使得喷嘴

在高压时储存推进剂，在低压时释放推进剂，从

而导致释热脉动。燃烧室横向压力波携裹着未

燃气团撞击壁面，使得局部压力上升，同时极大

促进了推进剂混合。因此，燃烧室两侧出现巨

大的脉动释热，为压力振荡提供了能量，形成不

稳定燃烧极限环。

３　结论

本文基于ＦＧＭ方法对三维全尺寸模型发动
机中横向不稳定燃烧进行了数值模拟。数值计算

精确捕捉到了实验中出现的横向不稳定燃烧，得

到的主频与实验值高度吻合，误差不足１％。通
过数值研究初步得到了以下结论：

１）燃烧室中出现了一阶横向不稳定燃烧，且
伴随着高次谐波，与实验现象高度吻合。与前人

仿真相比［２６］，本文结合 ＤＭＤ分析发现燃烧室中
的横向压力振荡与喷注器中的纵向压力振荡相耦

合。燃烧室中的高压向上传递进入氧管，造成喷

嘴质量流量周期性振荡，这种耦合关系对维持不

稳定燃烧至关重要。

２）推进剂与燃烧室侧壁面的相互作用能够
有效提高混合效率，产生巨大的释热脉动，导致燃

烧室两侧的压力振幅比中间高。通过瑞利因子定

量分析发现，不稳定燃烧的驱动源主要位于燃烧

室的两侧，左右两侧最边上的喷嘴对驱动不稳定

燃烧的贡献最大。

３）喷注器质量流量的周期性脉动，导致推进
剂在燃烧室的不均匀分布，进而引起燃烧室局部

释热脉动。释热脉动在推进剂与燃烧室侧壁面相

互作用的过程中得到了增强，并为压力振荡提供

能量，最终形成振荡极限环。
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