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液体火箭发动机燃烧不稳定性

试验研究简述
张蒙正
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摘要：简要回顾了液体火箭发动机燃烧不稳定性研究的进展，主要论述了燃烧不稳定性

模拟试验的原理及作用。指出燃烧不稳定性研究与液体火箭发动机研制是相互依存，相互促进

的；燃烧不稳定性研究需要重视基础理论研究，重视模拟实验技术的开发及应用。
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ReView of coInbustion instability testing research

on liquid propeⅡant rocket engine

ZIlang Mengzheng
(Shaallxi Power Maclline Design aIld Research IIlstimte，Xi’an 710100，China)

Abstract：The research of combus石on instabih可in liquid pmpellant rocket engines is reViewed

a11d the theory and叩pbcadon of scaling卸d simulation tecllniques for combustion st曲ili哆testiIlg is

discussed．The research of combus廿on instability closely『ela把s to the development of liquid rocket

engine．The research ofbasic theory and development of numerical analysis aIld simul撕on testing

techniques are very important forcombumon instability research．
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1 引言

从20世纪初液体、吲体火箭发动机及涡轮喷

气发动机相继出现燃烧不稳定性问题至今，燃烧
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不稳定性问题一直作为工程攻关项目、学术探索

领域及理论研究课题受到各方面极大关注。几十

年来，通过世界各国学者及技术人员的研究和实

践，燃烧不稳定性研究取得了很大的成绩，陆续

出版了多部关于燃烧不稳定性以及相关研究的专

2005—08一16。

研究员，研究领域为喷雾燃烧。

  万方数据



第6期 液体火箭发动机燃烧不稳定性试验研究简述 13

著或编著‘“]，各种会议、杂志及期刊也发表了大

量关于燃烧不稳定性研究的论文及报告。本文简

要回顾了燃烧不稳定性研究的进展，介绍了模拟

实验及发动机实验等燃烧不稳定性研究技术的原

理及作用，提出了今后需要考虑的问题。

2燃烧不稳定性研究简要回顾

燃烧不稳定性研究涉及到喷注器的雾化、蒸

发及混合、化学动力学过程研究、雾化及混合过

程对燃烧不稳定性的影响、喷注器和燃烧室声学

特性研究及供应系统脉动对燃烧不稳定性影响等

诸多方面。抑制燃烧小稳定性的措施包括隔板、

声腔、使用节流装置改变发动机供应系统特性、

使用可以改变燃烧室声学特性的nJ燃肋片等。研

究方法包括数值仿真、模拟和缩比实验研究和发

动机试车考核或检验等。

在燃烧不稳定性研究中，喷注器特性研究始

终是研究的重点之一。喷注器的射流流动特性、

雾化特性、混合及分布特性、喷雾燃烧过程、喷

注器的动力学特性是燃烧稳定性机理研究的主要

内容之一。改变喷注器的JL何形式和结构尺寸，

改进喷注器在燃烧室头部的排列方式是发动机抑

制或消除高频燃烧不稳定性的主要措施之一。在

F—l发动机”J、RD．0110发动机”1等发动机燃烧不

稳定性研究中，喷注器研究均占了大量的份额，

而液氧，液氢发动机的燃烧不稳定性研究主要足喷

注器结构形式与工作参数研究p』。文献【5】、[6】相

关章节对20世纪90年代撞击式喷嘴雾化特性、

同轴喷注器射流动力学及雾化特性、喷雾湍流混

合、雾化在燃烧不稳定性中的作用等理论及实验

方面的研究成果进行了比较详细的总结。近年来，

又陆续发表了同轴喷注器雾化、喷嘴动态特性、

喷嘴火焰以及喷雾特性别燃烧稳定性影响等方面

的研究文献“““。

高频燃烧小稳定性的特征是燃烧过程与燃烧

室内声学运动相百耦合。高频燃烧小稳定性列f究

关注的一个主要问题是喷沣器羊u燃烧窜的声学特

性以及相关的抑制燃烧小稳定性的措施。喷注器

和燃烧室声学特性的理论及实验问题在文献[2】、

【3]、[5]卡目关章节有比较完善的论述。隔板、声腔

抑制高频燃烧不稳定性的原理及应用在文献【2】、

[3]、[5]有关部分得到比较清晰的论述。文献[12]

采用计算流体力学的方法论证阻尼装置町以改变

燃烧室的声学特性，从而起到抑制不稳定燃烧的

作用。文献f131研究认为同轴气液喷嘴的啸叫区间

与喷嘴的结构尺寸有密切的关系，较大的喷嘴缩

进比对啸叫有明显的抑制作用，啸叫的主要成分

是高频噪声，啸叫有可能成为诱发发动机高频不

稳定燃烧的主要因素。文献【14JI剿述了隔板拟制燃

烧不稳定性的声学原理。文献【15】从非线性燃烧不

稳定入手，建立数学模型，预测液体火箭发动机

的高频燃烧不稳定。模犁包括了一些燃烧不稳定

中的非线性特性，如瞬时压力振荡、声学振荡对

液滴雾化的影响和设计参数的选择。研究认为隔

板的长度对不稳定有很大的影响，隔板可以抑制

压力振荡。文献[16]通过一维二阶精度的数值模拟

研究了燃烧不稳定仿真的边界条件和燃烧室的非

线性声学特性，指出密度和温度的波动传播与压

力和速度波动的传播不同。比较了两种声腔对燃

烧不稳定的阻尼作用，认为应该关注声腔对燃烧

室声学特性的影响而不是声腔对声学能量的耗

散。在燃烧不稳定性机理研究中，研究者还对燃

烧不稳定性的主动控制理论、技术进行了探索研

究⋯。1⋯。近年，研究者又陆续推m了基于化学动

力学和推进剂温度影响的燃烧小稳定性的分析模

型㈣删。

燃烧小稳定性研究的一个丰要方面是研究力

法的研究。文献【5】有关章节介绍j，数值仿真、缩

比实验研究技术在20世纪90年代的发展状况，

而对缩比实验详细的理论描述可以参看文献[6]的

相关章节。文献[2]比较系统的介绍了稳定性实验

和发动机稳定性评估实验的方法及测量技术。文

献【21 J介绍了两种简单实用的模拟燃烧不稳定的

试验装置，用径向喷注和轴向喷注试验分别模拟

燃烧不稳定时的压力和速度耦合，研究了燃料的

喷注对燃烧室纵向声学不稳定的敏感性。该实验

装置对液体火箭发动机有参考价值。

尽管喷注器的雾化特性研究已经持续了近百

年，研究确实取得了大量的成果，但至今射流的

喷射、破碎和雾化与燃烧不稳定性问题的关系仍
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不十分清晰，甚至没有比较理想的雾化模型。这

不仅限制了整个发动机数值模拟的进展，也导致

燃烧不稳定性数值仿真基础的不日J靠。而绝大部

分实验是在大气环境或模拟个别参数环境下进行

的，环境的差异导致获得的参数很难用于发动机

的实际条件，这无疑从根本h制约了燃烧不稳定

性研究的进展和水平。撞击波是否诱发和可能维

持燃烧不稳定性，如何诱发、怎样维持燃烧不稳

定性，蒸发、混合利化学动力学在不同推进荆、

4i同循环方式发动机燃烧不稳定性中所起的作

用，喷注器自振引起的流量和混合比的变化与燃

烧不稳定性的关系等大量问题需要进一步验证。

依据相似理论，缩比和模拟实验技术得到了较快

的发展，但鲈。E和模拟实验的使_Hj范围并不宽广。

目前研究的喷注单元低压高频燃烧不稳定性模拟

技术仅对混合过程起控制作用的高频燃烧不稳定

性有效，对雾化和蒸发起控制作用的高频燃烧不

稳定性尚缺乏有效的模拟方法：尽管包括隔板、

声腔在内的许多工程措施有效地拟制了液体火箭

发动机不稳定燃烧，但理论上并没有很好地解决。

液体火箭发动机燃烧稳定性仍然有大量的问题需

要深入研究。

3模拟试验研究及作用

燃烧不稳定性实验研究包括发动机主要部件

性能的冷试实验研究、燃烧不稳定性机理的实验

研究、稳定性缩比和模拟实验及真实发动机燃烧

不稳定性实验。

3．1冷试研究

冷试实验涉及到喷滓器的雾化和混合实验，

喷注器的声学特性实验、发生器及燃烧室的声学

特性实验o。1等。喷注器的雾化实验可以提供雾化

的破碎长度、液滴尺寸及分布等参数；可以研究

喷嘴的流量脉动与供应系统脉动的关系，进而提

供分析低频不稳定性分析的一些信息；可以结合

隔板高度分析一些燃烧不稳定性相关的信息；研

究撞击波的产生及传播【61等。气／液喷注器的冷试H

可以帮助确定液体核心区的长度，帮助了解喷注

器火焰的可能的分布状况，进而可以预估燃烧时

滞等关键参数。喷注器的声学特性实验可以提供

在模拟燃烧室条件下喷注器各阶固有频率及振

型，进行喷注器通道长度、节流圈尺寸对固有频

率的影响研究，进行特定条件下喷注器的方案筛

选；发生器和燃烧室的声学特性实验”1提供了发牛

器和燃烧室各阶固有频率放振型，研究隔板、卢

腔等抑制高频燃烧小稳定性措施的效果。无可否

认，至今对燃烧不稳定性研究的诸多成果均与冷

试实验相关，冷试实验在帮助了解现象的深刻物

理本质方面有独特的作用。

早在上世纪70年代，俄罗斯就开展了这方面

的研究工作，研究包括喷嘴的静态特性(喷雾扩

散角、破碎长度、液滴的尺寸及分布等)和动态

特性(喷嘴流量、喷雾扩散角、破碎长度随时间

和供应系统脉动)对燃烧不稳定性的影响，压力

调节器、流量调节器和泵的动态特性对燃烧不稳

定性的影响等。俄罗斯还将喷嘴的冷试研究列入

了燃烧不稳定性研究的程序之中。德围和法国在

冷试研究方面也做了大量的工作，陆续发表了大

量的研究成果，这些成果为深刻了解燃烧室工作

过程和优化设计提供了帮助。

3．2热试研究

模拟实验包括缩比实验、气，液喷注单元低压

热模拟实验、喷注器的声学特性实验及全尺寸燃

烧室高频燃烧4i稳定性模拟实验等。模拟实验可

以帮助获得与实际燃烧室燃烧不稳定性有关的大

量信息，有助于研究和发展稳定性分析技术，减

轻实际燃烧室不稳定性燃烧带来的风险，降低发

动机研制费用。文献【6】相关章节介绍了美国开发

的缩比技术，介绍了俄罗斯开发的模拟实验技术。

美国研究的稳定性缩比技术采用多喷注单元实验

件，喷注中元和工作条件与实际丰H同，模拟实验

保证了燃烧室中相同的流动过程。燃烧室是按特

定的声学频率设计的。依此原理，先后研制了脉

冲燃烧室等多种缩尺实验燃烧宝。经过大量的试

验，取得了几种由缩比燃烧室稳定性数据和燃烧

数据来进行全尺寸稳定性评估的方法⋯。俄罗斯则

在低压环境下进行模拟试验，喷注单元或喷注器

是实际尺寸的，模拟燃烧室是根据相似理论设计

的模拟件，燃烧室压力可以低至。个大气压。
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下而介绍几种俄罗斯丌发的模拟实验技术的

作用。

3 2．1喷注单元低压、热模拟试验

根据第三相似定辉，保证两个对象(现象、

过程、系统等)相似的充分必要条件是保证实物

与模型的几何相似，保障单值性条件丰日似参数的

比例关系并保障实物和模犁的决定性准则相等。

对于燃烧窜高频燃烧不稳定性，单值性条件为燃

烧室K域的几何特性，物理过程的数值，初始和

边界条件。

通常，液体发动机燃烧室的压力和温度都很

高，高于常用的液氧、液氢、煤油、偏二甲肼等

的临界乐力和温度。高压补燃循环液体火箭发动

机燃烧室上作的特点在于：燃烧室压力和温度远

高于使崩的液氧、液氢和煤油的临界压力和温度：

燃烧室使用气／液同轴喷注器，高温气体以较高的

速度从气喷嘴喷出，燃料经冷却燃烧室后以较高

的温度(接近170℃)从液喷嘴喷川j，存喷注器的

缩进室与高温气体千口互作用，而液膜厚度小于

1mm。燃烧室中_1竽在的这一系列因素，促使雾化、

蒸发和化学动力过程强烈进行，燃料液滴很少存

在，或名是以超I临界气团方式存在，燃烧过程近

似于气，气湍流扩散燃烧，影响燃烧过程的主要因

素是氧化剂和燃料的湍流混台。因此，燃烧室内

部过程中对声学振荡起到决定性作用的是混合过

程。已有的研究结果表明，火焰的初始段释放⋯

绝人部分的能量，并且高频燃烧不稳定最容易发

牛在喷注器面附近，因此产生不稳定的激励过程

丰叟产生于火焰的初始段；燃烧室中气，液吲轴喷

注器在很大程度上是独市T作的，真实条件下燃

烧区是由喷注器出口各个相同火焰组成的整体，

相邻火焰相互影响较弱。基于j：述原凶，按照相

似理论，可以确定高压补燃循环发动机使用的气／

液同轴喷注器高频燃烧不稳定性低压热模拟实验

的相似准则，包括几佃相似、边界及初始条件相

似、燃烧室声学环境相似及自激振荡激励条件相

似。

由—r气，液喷注器结构的复杂性，为保证喷注

器的真实稳态特性和阻抗特性，实验采用实际尺

寸喷注器。从模拟现象与真实现象奉质相同角度

考虑，采用与实际燃烧室固有频率相等来计算模

拟燃烧室的几何尺、J。对于两端为声学闭端的模

拟燃烧室，纵向振荡固有频率与真实燃烧室一致。

当一端为声学开端时，为保证模拟燃烧室纵向振

荡固有频率与真实值相同，其长度应为两端为声

学闭端的模拟燃烧窜的1 5倍。初始及边界条件的

相似包括燃烧室入u氧化剂和燃料流初始分布相

似、速度场相似、质量交换过程‘致性等，由此

可以确定模拟实验的喷嘴工作参数。燃烧室卢场

环境以及化学反应速度的自动模拟性，由此可以

确定模拟实验的工作介质及参数。模拟燃烧室和

真实燃烧室稳定边界上况参数的量化比较是在保

证了选出的主要确定准则下，在被确定的稳定性

参数准则相同基础上进行的。表示稳定性边界状

态时，纵坐标轴可以表示为被确定的稳定性准则，

横半标表示为稳定性的确定准则。确定不同喷注

器方案工作过程的稳定性裕量时，其稳定性边界

位置常常用总流量，混合比或者燃烧室压力／混合

比的关系表示。喷注单元低压热模拟实验系统在

文献【6】中有介绍，喷注单元热模拟试验是在大气

环境下，通过改变混合比进行的。依据发生高频

燃烧不稳定性的上作点，实验时通常依据出现一

阶即向频率耦台点确定发生燃烧不稳定性的T

况。实验结果可以依据相似准则换算到实际丁况，

确定出被试喷注单兀工作边界及稳定性裕度。

低压热模拟实验几J以用丁研究燃烧情况及相

瓦之间的影响；研究火焰长度、火焰的初始段、

噪音、燃烧速度、喷注器几何尺寸及工况参数、

喷注器燃气通道长度、隔板高度等对高频燃烧稳

定性的影响；研究喷嘴燃气通道内自激声学振荡

的效应；研究燃料射流在氧化剂中传播的周期性

撞击引起的声学不稳定性机埋；研究喷注器边缘

火焰稳定条件不一致引起的声学不稳定性机理；

研究供给系统引起的燃烧室压力谐振的影响：研

究噪声趋丁稳定性边界时衰减率和振幅的变化关

系等。俄罗斯喷注单元高频燃烧小稳定巾牛低压热

模拟实验研究已经持续了30多年，并仍在继续。

这种技术已经在俄罗斯的发动机研制广r|得到应用

和验证。

3 2．2声学模拟试验
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推进剂的燃烧过程是+个膨胀过程，燃烧过

程r11燃气的密度减小，流速增大，静压减小，燃

烧J父的压力降低。如果燃烧区之前的推进剂流动

不稳定、流场小均匀，则混合气的形成、燃烧区

的混合比以及燃烧完争十牛都会山现周期性的振

荡，变混合比的混台气燃烧会导致燃气牛成量的

变化和压力的变化，当推进剂在喷注过程tI-产牛

流量脉动叫，经过燃烧区这一传递环节，燃烧产

物也会产生压力脉动，如果燃烧区前的推进剂流

场的扰动传输时间和燃烧室幽有振型的周期相耦

合就有可能产牛自激振荡。

喷注器的声学模拟试验是在大气环境下，用

实际尺、J的喷注器进行的。为获得燃烧室声学边

界的一致性，配套的模拟燃烧室与真实燃烧室的

谐振频率应相等，热模拟试骑的模拟燃烧室设计

准则依然有效，只是喷注器声学实验时需婪考虑

温度不同引起的燃烧室内声速的变化，须对声学

模拟燃烧频率进行修正计算。模拟燃烧室中nj用

扰流器代替燃烧区，扰流器放置住被试唢嘴出口

距离一定位置处，此处模拟燃烧室混合区初始段

的K度。模拟实验的声1、产激励可以采川麦克风也

呵以采用吹风方式。麦克风进行单频激励，而川

空气吹胍的声学模拟试验可以产牛宽带噪声激

励。声学实验可以得到喷注器存特定模拟燃烧室

条什r的声学谐振的频率、振型及振荡衰减率；

研究燃气通道长度、节流圈等对喷沣器卢学特性

的影响：研究隔扳效果及参数。这Ⅱb研究结果可

以为喷注器热模拟殳验提供依据，

发_：器和燃烧室的声学实验与喷注器实验作

川利似，也r，J以得到发生器及燃烧窜的各阶频率

及振型等参数。实验方法在文献『5]卡H关章节仃介

绍。

3．2．3全尺寸燃烧室高频燃烧不稳定性低压模拟

试验的原理及作用

全尺、r燃烧室高频燃烧不稳定性低压模拟史

验原即11喷注单元高频燃烧小稳定性低压热模拟

原理相吲，实验山法也基本柑似。不同之处住丁

实验件用的是真实燃烧室，研究的是头都的排列

方，℃、头部’，燃烧室匹配没计及抑制高频燃烧不

稳定中牛}*施t如隔板)的效果等问题。⋯j。实际

燃烧室和抑制措施已经保持了几何相似，相似准

则选取及T作参数确定相对喷注簟元实验要容易

一些。模拟介质采用热空气和气态酒精，化学反

应白动模拟做了进一步的简化。依据化学反应自

动模拟可以预算参加反应的燃料及氧化剂的组分

含量及温度；从保证头部流场及混合分布相似可

以确定燃料及氧化剂的喷注速度，进而确定流量。

伞尺寸燃烧窜模拟实验的作用在于评估不同

混合方案头部的相对稳定性；确定抗脉动装置的

实用效果，并优化选择抗脉动装置的参数；确定

燃烧室启动阶段工作特性；也为工作过程的数学

计算模犁提供数据。同样，此模拟实验技术也仅

适用丁混合过程起控制作用的高频燃烧不稳定

性。

全尺寸燃烧室模拟实验在俄罗斯也持续近30

年，上作也在继续。该技术已经存俄罗斯研制的

能源号运载火箭一级发动机上得到应用和验证”l。

4发动机试车考核或验证

41稳定性鉴定试验

燃烧稳定性研究的另一个问题是研究燃烧室

稳定性裕度。通常的力法赴在实际燃烧室中产!七

人为扰动，根捌扰动衰减情况，对稳定性进行评

估。稳定性指标可以农示成多种形式(衰减率与

流量关系、衰减率与混合比关系等)，常剧的评估

指标是功率谱密度衰减率、燃烧室噪声振幅及脉

pf-的哀减率。稳定性指标的确定是依据人量的实

验结果，通常要求燃烧窜压力振幅小于规定值，

哀减率大十规定值，哀减时间小于规定值。产牛

燃烧室人为扰动的方法自很多”l。俄罗斯已经将上

述方法用于发动机研制巾。

4 2发动机检测试验

发动机稳定性榆测是通过测量燃烧窜、燃气

发生器喷前脉动压力、机械振动信号进行发动机

燃烧不稳定性分析”1。常用的方法是对喷沣器上游

的液路波动和燃烧室壳体振动进行频谱分析，1i

直接测量燃烧室和燃气发生器内的压力变动。用

这些测最的频谱分析结果研究高频燃烧不稳定性

的方法有多种”01。频谱分析的上要内容是：待分
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析的测量参数数目；待分析的带宽；单一的幅频

谱参数；所求解的特征；简化结果与正规分析比

较的可能性。数据处理的时间段取决于发动机工

作过程各段的测量状况，即启动T况、额定工况

和过渡工况测量到的信息。稳定性判据的试验值

是通过对人量热试数据统计分析得到的，在稳定

段和起动段，极限值并小一样。按照判据，将每

次试验结果与极限值比较，即将峰值、频率等与

极限值比较，以决定生产的发动机是肯满足要求。

当振幅、频率等参数高于极限值时则不能使用。

5燃烧不稳定性研究的思考

燃烧小稳定性与发动机循环方式、使用的推

进剂、供应系统流动特性、涡轮泵、阀门、管路

及喷注器设计等均有密切关系，也与发动机的工

作环境、生产T艺等诸多参数相关。燃烧不稳定

性研究涉及到众多学科，涉及到发动自【研制的各

个阶段。燃烧不稳定性研究是非常复杂的T作，

开艘此项工作也会带动相关学科的发腱。

(1)燃烧不稳定性研究与发动机研制相互依

存

燃烧个稳定性研究与发动机的研制是相互依

存、相百促进的，发动机研制为燃烧不稳定性的

研究提供J’祥观需求，也是燃烧不稳定性研究不

懈的驱动力，m燃烧1i稳定性研究的战果极大的

促进了发动机研制水平的提高。F—l发动机的研制

导致了至今为止历时最久、耗资最大、最细敛的

燃烧不稳定性研究项|二I”1的实施，旧燃烧不稳定性

研究也因此取得了很大的进步，认识到了隔板对

燃烧不稳定性的作用，认口{到了切向振犁比其他

振型更为重要，认识到液膜对燃烧稳定性的影响。

也正是燃烧不稳定性研究的成果，RD一0110发动

机”1的研制过程爿能采取比较科学的规划，包括选

择商性能的喷注器，使朋隔板等。燃烧稳定性研

究的进展主要是在20世纪70年代以前取得的，

这Lj当叫的环境足密不口J分的。燃烧不稳定性研

究伴随发动机各个研制阶段，在不同阶段有不同

的日的。发动机设计初期，列抑制不稳定性措施

的认知和运用可以提高推力室及燃气发生器的稳

定性裕度。研制阶段，数值仿真及模拟实验可以

帮助确定结构的相对优劣，预选稳定性好的结构，

研究喷注器、发生器或发动机的稳定工作边界；

同时，新问题的出现也给燃烧不稳定性研究提供

了课题目标、资金及人力方面难得的机遇。在研

制后期，通过施加人为扰动，在燃烧室激励出不

稳定燃烧，削振荡衰减的幅度、喷前脉动压力和

振动参数的综合评估，可以确定研制的发动机的

性能和工作范围。也正是发动机在不『_J研制阶段

的不同需求，导致了在燃烧窜设置阻燃肋条”|，系

统中增加节流圈”1等抑制不稳定十牛措施和成果的

产生。

(2)重视仿真及模拟试验技术的开发

燃烧不稳定性研究将伴随着动力装置持续发

展而不断深入。实际发动机热试车考核、验证或

者研究导致的安全、成本等问题限制了可能研究

的规模和力度，也约束发现问题及解决问题的时

间。仿真利模拟实验研究在提高发动机性能、硎

究稳定性分析技术、发展分析方法、成奉、安令

及速度方面的优势必然促使仿真及模拟实验技术

得到进一步发展，而仿真及模拟实验技术研究是

火箭发动机包括燃烧不稳定性技术积累的币要途

径，也足新型动力系统研发的技术基础之一。

(3)燃烧不稳定性研究依赖于基础理论研究

的成果

各国研究者剥燃烧不稳定性问题进行了大晕

的研究，但燃烧不稳定性的引发机理仍不十分清

楚；包括隔板、声腔存内的许多上程措施有效的

抑制，液体火箭发动机4i稳定燃烧，理论问题有

待进一步解决，新发动机研制时仍不能依靠理论

计算来确定相关参数。数值仿真的深入发展必须

依赖于对燃烧1i稳定性过程的深入认识，没有别

雾化、混合、燃烧、州流动力’≯、声’≯理论的深

入研究，兀法建立准确的燃烧小稳定性数学模型：

没有相似理沦体系的支撑，没有湍流扩散、射流

动力学、燃烧学的理沦研究成果，小可能开发Ⅲ

喷注甲元高频燃烧不稳定性低压热模拟实骗等模

拟实验技术。燃烧不稳定性研究需要相天学科的

丰厚的理论基础及成果支撑，
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