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高频燃烧不稳定性的试验研究方法

及面临的挑战

李龙飞，陈建华，洪流，周立新
(西安航天动力研究所，陕西西安710100)

摘 要：采用特征时间法分析了液体火箭发动机燃烧子过程的响应特性，指出了高频燃

烧不稳定性试验研究的重点。介绍了国内外典型的高频燃烧不稳定性模拟实验方法与试验装

置，认为推力室声学、低压燃烧不稳定性模拟试验以及喷嘴动力学试验研究是目前指导工程

设计的主要途径，高压燃烧过程试验和光学测量技术是未来充分认识其激励机理的关键。
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Experimental method and challenge of the

high-frequency combustion instability
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AbE蝴：The responding characteristics of the combustion process of liquid propellant rocket
engines were analyzed via characteristic time，and the experiment focuses on high-frequency com-

bustion instability were pointed out．The typical simulation testing methods and test facilities were

also introduced in this paper．The acoustic experimentation，the low-pressure hi【gh frequency com·

bustion instability simulation and dynamics of injector experiments were presently regarded as the

most effective approaches to engineering design．High—pressure combustion simulation experiments

and the optical measuring technique were the key to the understanding of the high-frequency corn-

bustion instability mechanism．
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0引言

高频燃烧不稳定性一直是液体火箭发动机研

制中最具有挑战性的课题，它具有破坏性大、随

机性强、控制难度高和强烈的非线性等特点，在

很大程度上决定了发动机的性能和可靠性。各国

科研机构和学者对这一课题进行了大量的研究，

尤其是近二十年来．随着计算技术的发展和测试

手段的提高．声、光、电与高速动态数据采集以

及图象处理技术的有机结合，高频燃烧不稳定性

的试验手段和方法得到了长足发展。本文采用特

征时间法分析了燃烧子过程的响应特性．指出了

研究的重点；介绍了国内外，尤其是俄罗斯典型

的试验方法与试验装置：提出了这一课题所面临

的主要挑战。

1研究方向与重点

高频燃烧不稳定性通常表现为声学耦合振

型，是燃烧室内声学与推进剂的喷射、一次雾

化、二次雾化、蒸发、混合和化学动力学等燃烧

子过程中的一个或多个耦合的结果11l。因此，研究

方法主要分为推力室声学特性(包括燃烧室声

波，喷嘴声学特性、隔板和声腔等)和燃烧过程

两个方面。 “特征时间”是表征燃烧子过程对燃

烧不稳定性影响程度的重要参数。如果某一子过

程的特征时间比其余子过程长，推进剂的燃烧速

率可近似等于该过程的速率，该过程也称为燃烧

速率控制过程。它对燃烧室的压力和速度振荡表

现出强烈的响应。

(1)喷射过程。供应系统的特征时间很大，

喷射通常导致低频燃烧不稳定。如果说喷射过程

与高频燃烧不稳定有关，则不是指喷射本身的流

量振荡，而是它导致喷雾特性。如液滴尺寸、推

进剂混合与空间分布的变化．从而改变了其它过

程的特征时间。

(2)雾化过程。液体推进剂喷射后展开成液

膜或圆柱射流，然后在周围气动力作用下。液膜

或射流表面的扰动波增长，液膜破碎形成液滴。

由于表面波具有一定频率，因此液滴或液丝的脱

落具有周期性。但这种表面波的特征波长与振荡

周期很小．频率大于105Hz，该特征时间比典型

的燃烧室燃烧不稳定性的振荡周期小一个量级以

上11I。因此，雾化过程对高频燃烧不稳定性不会直

接以谐振形式响应。另一方面，由于雾化生成液

滴的特性，包括粒径尺寸和空间分布对液滴的蒸

发速率、二次雾化以及混合起着重要作用．在振

荡流场中，液滴的蒸发能激发某一频率范围的燃

烧不稳定，其压力脉动的能量很容易使燃料射流

中的大液滴产生二次破碎。导致液滴的燃烧速度

甚至提高一倍，从而提高了燃烧场中的局部能量

释放，成为高频燃烧不稳定驱动源之一。

(3)蒸发与混合过程。以液相喷注的火箭发动

机，燃烧室的高温燃气通过对流换热将热量传递

给液滴。液滴表面的热量部分传递到液滴内部．

提高液滴内部和表面的温度。其余热量用于维持

液滴表面的相变并增加表面的蒸汽温度。研究表

明闭，对于液态推进剂，蒸发过程是相对较慢的。

高频燃烧不稳定性的振荡周期与液滴加热时间有

相同的量级，因此，它是燃烧速率控制过程。同

时也是激发高频燃烧不稳定性最重要的机理。但

对于像液氧／煤油高压补燃循环发动机而言。煤油

工作在超临界压力下，并且经过冷却通道加热后．

表面张力大大降低，液滴偏离球形．气液边界很

模糊或不存在，液滴蒸发时间大大减小。对于全

流量补燃循环发动机，推进剂以气相喷射。蒸发

时间非常短或根本不存在。此时。蒸发过程不再

是燃烧过程的控制过程．而混合过程对能量的释

放起决定性作用，成为燃烧速率控制过程。

(4)化学动力学过程。液体火箭发动机燃烧

室工作在高压高温环境下，化学反应非常快。并

且化学反应速率振荡也小。

综上所述．对于推进剂液相喷注的火箭发动

机．蒸发过程是主要的激励机理，而对于如液氧，

煤油补燃循环或全流量补燃循环发动机。混合控

制了燃烧过程，是导致高频燃烧不稳定性的主要

因素。雾化对液，液或气／液喷注的发动机高频燃

烧不稳定性都起了非常重要的间接作用。因此．

从燃烧的角度来看，高频燃烧不稳定性研究的方
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向要根据推进剂喷射的相态，重点研究蒸发或混

合以及喷雾过程。

2试验方法

高频燃烧不稳定性是液体火箭发动机研制中

的技术关键．它贯穿发动机的模样、初样和试样

等各个阶段。我国在高频燃烧不稳定性试验研究

方面相对落后。美国、俄罗斯等在这方面采取不

同的途径。均取得了良好效果。其中，美国模拟

试验方法主要保证推力室中所有的流动过程．采

用全尺寸结构的推力室或切割部分推力室、真实

的推进剂、压力以及多喷嘴喷注器。试验工况接

近于真实发动机。而俄罗斯多采用低压模拟试验

方法，如喷嘴动力学试验。

2．1喷雾特性试验

早期的喷雾试验方法有捕获法、石蜡滴凝固

法、普通照相法等。采用模拟介质。如水等替代

实际推进剂。由于两者密度、粘度、表面张力以

及实验环境等各种因素的影响。研究结果实用性

差。随着液氧，煤油、液氢／液氧等无毒推进剂的

广泛使用。喷雾试验趋于使用真实推进剂．试验

环境也在高反压舱内进行．测试技术发展了非干

涉光学测量．如激光全息技术、相位多普勒粒子

分析仪(PDPA)、高速摄影、基于Mie散射技术

的液滴直径分析仪等。喷雾模拟试验需重点考虑

的是如何使用物性相似的模拟介质、运用哪种模

拟准则以及如何建立相似的喷雾环境。大气环境

下，撞击式喷嘴雾化试验主要模拟射流的撞击动

量。离心式喷嘴主要考虑喷嘴压降，气液同轴式

喷嘴主要考虑喷嘴的气液动量比。模拟准则也主

要基于上述参数。由于超临界条件下的雾化与亚

临界差别很大，近年来喷雾试验主要集中在超临

界条件下，但超临界条件下的喷雾试验模拟准则

和模拟环境的选取是现代喷雾试验的关键。

2．2喷嘴动力学

喷嘴不仅是推进剂燃烧的组织者，同时也是

燃烧室／燃气发生器和供应系统之间扰动的重要传

递环节，起敏感元件、放大器、相位调节器和激

励器的作用14t。研究表明，燃烧室或供应系统发生

脉动时，喷嘴的内流场、喷雾结构、液膜的表面

波、液滴的密度等都会相应地发生变化。因此，

研究供应系统推进剂振荡和喷雾场之间流量振

幅、相位等动态传递规律是研究喷注器释热振荡

的关键。认识了这一规律，通过设计不同动态特

性的喷嘴和合理布置喷注单元，就可抑制不稳定

燃烧的发生。因此，喷嘴动力学及喷雾场动态特

性研究对于认识不稳定燃烧机理．解决不稳定

燃烧具有重要意义。如我国在研制某重点型号发

动机时。在研制过程中出现频率为850～900Hz的

主导振型，采取的措施是改进喷注器结构、合理

分布喷注器流强，改变了喷嘴的动态特性。

图1给出了一种喷嘴动力学实验系统示意

图131。推进剂供应系统管路上布置了特定的流量脉

冲发生器，提供频率可调的流量振荡。

流量脉冲黄牛器

图l喷嘴动力学试验系统

Fig．1 Dynamics test system for injector

2．3高压燃烧过程

近些年．燃烧不稳定性试验研究的重大进展

是采用高压模拟燃烧室，使用非定常光学测量，

如发射光谱和激光诱导荧光技术(PLIF)对燃烧

区的化学成分进行二维成像，测量不稳定燃烧过

程的CH、OH组分瞬时分布，分辨出燃烧脉动敏

感区。

各航天大国都拥有各自的高压燃烧研究试验

台，如德国航空航天研究中心(DLR)的P8高

压燃烧台、法国ONERA的MASCOUTlE试验台

和美国JPL、宾州理工大学的高压燃烧台等。其

中，德国的P8试验台，在技术和功能上比较领

先．燃烧室布置光学视口，燃烧室压力达到

10MPa，可研究亚／超临界压力下推进剂的喷注、
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混合、蒸发和燃烧特性。为认识燃烧特性以及燃

烧不稳定性激励机理提供依据。此外，德国DLR

建立了CRC试验装置．主要用于评估隔板和声

腔对燃烧稳定性的影响，适用于小型液体火箭发

动机试验。

2．4推力室声学特性试验

事实上，通过改变或控制基本燃烧过程而防

止给振荡系统供应能量的方法．在现阶段还没有

取得任何实际进展。工程上最可靠的方法是采用

声腔和隔板等，其机理是把最不稳定振型的振荡

能量耗散掉．但目前还没有声腔和隔板通用的设

计准则．推力室声学试验可以较准确地确定燃烧

室固有频率，验证声腔、隔板和喷嘴的有效性。

文献『51论述了燃烧室声学特性模拟实验原

理。文献[6]对液氧煤油气液同轴直流离心式喷

嘴的声学特性进行了模拟实验。获得了喷嘴长

度、节流嘴直径对燃烧室声学特性的影响规律。

本文使用该声学模拟实验系统．研究了隔板高

度h和隔板间隙Ad对燃烧室声压衰减率6瓦的

影响(如图2所示)，其中振荡衰减率表示为：

， ^

6L一上In_l'l n。从图2可以看出，隔板高度增”

凡 Al

加，衰减率增加；隔板间隙在0．2mm左右衰减率

较大。

1．0

0．08

粤}0．06

蹙
制

0．04

O．02

0
0．2 0．4 0．6 0．8

间隙／mm

图2隔板间隙对燃烧室声压衰减率的影响

Fig．2 Influence of interval between the clapboards on

acoustic attenuation

2．5低压燃烧不稳定性模拟试验

历史上．俄罗斯在多个型号发动机研制中出

现了高频燃烧不稳定性。最初试图通过建立试验

台激发高频振荡来解决这一问题。但研究发现，

用真实的发动机和真实推进剂进行的研究根本行

不通。最后。俄罗斯借鉴航空发动机的已有经

验．建设了模拟试验台。试验表明，用模拟燃烧

室在1atm下也可以产生高频振荡，并且该振荡

与真实发动机燃烧室内的高频不稳定燃烧类似。

由此．他们首先发展了低压模拟试验技术，并陆

续解决了包括RD一0110、RD一120、RD一170发动

机在内的高频燃烧不稳定性问题。文献【7-9】比

较详细地介绍了俄罗斯液／液推进剂喷注器高频燃

烧不稳定性低压模拟试验的结果，试验系统见图

3，模拟喷注器见图4。模拟燃烧室直径分别为

280ram和196mm；模拟喷嘴采用套筒式，喷嘴

直径为6mm、12mm、18．4ram和23．5mm，长度

为6ram～250mm。推进剂采用空气和煤油，燃烧

室余氧系数变化范围为or=0．6～1．6。

文献【10】介绍了单喷嘴高频燃烧不稳定性

试验模拟方法；文献【ll】论述了全尺寸头部燃

烧室高频燃烧不稳定性低压燃烧模拟实验的原

理。这两套模拟系统对于燃烧室为气／液推进剂和

气／气推进剂是有效的。

图3高频燃烧不稳定性模拟试验系统

Fig．3 Simulated testing system

琏鞠
图4模拟喷注器U卸．134)

Fig．4 Simulated injector

2．6燃烧稳定性评定技术

液体火箭发动机高频燃烧不稳定性评定的目
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的是确定起动、转级和额定工况的燃烧稳定性及 则是技术关键。

其稳定性边界，这对于运载火箭尤其是载人工程 (4)高压燃烧技术是充分认识高频燃烧不稳

的动力系统必不可少。常用的试验方法是在发动 定性必不可少的技术途径。高压燃烧中的定性信

机实际工作时，从燃烧室特定位置加入外部脉动 息包括燃烧区结构、点火和火焰保持特性以及单

扰动，测量燃烧室对这一脉动的响应，通常用振 元内的混合特性。定量信息包括液滴尺寸和速

荡衰减率来表征。俄罗斯化学机械研究所等研制 度、火焰振荡特性、表面波和脉动频率以及压力

了一系列扰动装置，包括激波管、火药药柱扰动 与温度变化。非介入式光学燃烧诊断设备，如

装置等，能在预定时刻对燃烧室施加预定强度的 Raman光谱仪、平面激光诱导荧光、激光纹影

脉冲扰动，其中在一次热试车中最多可施加五次 仪、液滴尺寸测量仪以及其它表征燃烧过程的光

扰动。 学技术是重要的测试手段，能对温度、组分进行

3面临的主要挑战

高频燃烧不稳定性经过数十年的研究。取得

了丰硕成果，但与完全认识和解决这一问题还有

很长距离。目前存在以下主要挑战：

(1)推进剂的喷射、雾化特性是计算推进剂

蒸发、混合和反应速率的初始条件．是建立燃烧

不稳定性模型的关键参数。而喷雾的形成是一个

难以模拟的复杂过程，只有通过试验来获得。遗

憾的是。液体火箭发动机燃烧室的高温高压环境

难以测量热试发动机的液滴尺寸和速度．目前仍

借助于冷流雾化试验。由于冷流雾化试验所在的

环境与热试截然不同．并且冷流试验所用模拟液

的表面张力与粘性往往也与真实推进剂不一致。

因此。选取有效的模拟准则、建立相似的试验环

境。建立冷流雾化试验数据与热试之间的关联式

就成为研究的挑战之一。

f2)隔板被广泛用于抑制液体火箭发动机的

高频燃烧不稳定性，如F—l和RD—120发动机。

但隔板抑制燃烧不稳定性的理论还不成熟。隔板

燃烧室的声学特性、平均流与声波的相互作用过

程基本不清楚。因此，对于新型发动机隔板设计

带来很大困难。

(3)缩比低压模拟试验有助于发展高频燃烧

不稳定性分析技术，能在全尺寸热试车前选择相

对最佳的部件结构。获得尽可能多的燃烧稳定性

信息。具有结构简单、成本低、风险小和易于观

察的突出优点，但建立模拟试验所需的模型相当

困难，模拟试验结果换算到实际条件下的换算准

瞬时局部测量。对了解高频燃烧不稳定的激励机

理具有非同寻常的意义。这是高频燃烧不稳定试

验研究的方向之一。但高压燃烧环境下如何使用

这些测试手段是一个需要重点考虑的问题。

4结论

随着人类空间活动进入一个新时代．液体推

进系统的重新关注使燃烧不稳定问题再次受到重

视．尤其是近年来对液氧／甲烷发动机的燃烧不稳

定性表现了浓厚的兴趣。对高频燃烧不稳定性试

验研究的方法进行了初步探讨。得到如下结论：

(1)对于液／液推进剂喷注的发动机，蒸发是

高频燃烧不稳定性的主要控制过程．而对于气／液

或气，气补燃循环发动机，混合是主要控制因素。

试验研究应该重点研究这些过程。

(2)推进剂的雾化对高频燃烧不稳定性起到

重要的间接作用。超临界条件下喷雾模拟试验是

目前研究的重点。模拟准则和模拟环境如何选

取，以及如何建立冷流雾化试验数据与热试之间

的关联式是研究所面临的挑战之一。

(3)推力室声学特性、喷嘴动力学以及低压

热模拟试验研究在工程应用上具有非常重要的意

义；高压燃烧试验对于深入认识高频燃烧不稳定

性的机理是必不可少的方法。

(4)结合俄罗斯低压模拟试验方法和美国、

德国等的高压燃烧技术，充分利用现代计算机的

成果和光学测量手段，同时加大数值模拟研究力

度，是我国高频燃烧不稳定性研究的有效途径。

(1；转第36页)
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的下降。因此，0并非越大越好。 于导致流动分离，矢量角减小。

3结论

对逆流推力矢量喷管方案中相关几何参数的

选择问题进行了讨论，通过分析确定了二次流通

道高度G、和外套管几何参数(轴向长度￡、横

向高度C以及壁面出口边缘斜切角日)对该射流

式矢量喷管气动性能的影响，得到了下列结论：

(1)G的增加提高了推力矢量角，减少了合

成推力系数。较小的G更容易导致主流附体，而

较大的G也会带来重量增加等不利因素。

(2)L的增加也提高了推力矢量角而减少了

合成推力系数，且这种提高是比较明显的。￡的

增加，也增加了外套管内剪切层的混合范围。同

时￡的增大也会使主流更加易于附体。

(3)C的变化存在一个最佳值，对应的推力

矢量角最大．在本研究中的最佳值为C／H=1。

(4)0的变化对二次流流量、矢量角以及合成

推力系数的影响均比较小。但却决定了最大的矢

量角。较大的0，能获得较好的气动性能．但易
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