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热阻塞与燃烧不稳定性问题的试验研究

沈阳航空发动机研究所 季鹤鸣 张孝先 刘凤翔 王洪卓

在某型涡扇发动机加力燃烧室试验过程中
,

曾出现过一种燃烧不稳定性
,

频率为 &% 6 7 8 ,

其声振频率与一阶纵向振频计算值基本相符
。

经分析计算表明这是一种气柱振荡不稳定性
。

原来
,

在等截面通道中加热时
,

总压因热阻增大而下降
,

静压则由于总压下降和比容的增加

而急剧降低
。

在二 。

远小于  
∋

�9 或喷 口处于远亚临界时
,

且进 口速度系数又比较高的条件下
,

加热前的静压本来就低
,

加热引起的热阴
‘

又高
,

这样将会由于加热造成排气静压过低出现阻

塞
。

空气喷气发动机必须满足的排气边界条件为
: 1 。 ; 1 7 。

所以
,

如果再继续加油燃烧给气

流增温
,

这时加热系统 已不具备给与气流继续膨胀的条件
,

处于加热阻塞状态下的喷 口产生

的压力扰动
,

将成为激振源
,

从而造成整个加热系统的振荡
,

即出现气柱振荡燃 烧 不 稳 定

性
,

这是很危险的
,

对发动机或试验装置都会造成破坏
。

本文介绍的就是这种不稳定性的理

论分析模型及其计算和试验验证
。

一
、

分析计算和试验结果

在等截面条件下加热
,

根据流量方程
,

动量方程
、

状态方程和能量守恒方程
,

经过推导
,

即可得到加力室进口参数与加热量
、

进出 口相对静压降的关系
,

得到加热的必要条件
,

即进

口总压必须满足如下不等式
:
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上述关系式说明在加力燃烧室进口条件 )即�曹
二 、
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& 一定时
,

加给气流的热量

6与相对静压降成单值关系
。

由于加力出口即大气
,

只要进口条件一定
,

可利用的静压降就

是个定值
,

即可加进去的热量是个定值
,

或加力比存在着限制值
。

特别说明这点是很有意义

的
 

当在� 。 7 备
低− + 。 7 较高条件下

,

加热限制值就低
,

要想得到较高加力比就没有可能
。

实际加力燃烧室都带有一个可改变排气面积的收敛或其他型式的喷 口
,

加热增温后的燃

气还要在收敛通道中继续加速
、

静压要进一步降低
。

即从稳定器前截面到喷口总的静压降包

本文于 ∗8 9:年 ; 月收到
。
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图  进口参数与加热比限制关系

括两部分
:
△1 二 八1 & > △1 : ,

其中态1 & 是 加热

弓Χ起的
,

八2 : 是收敛通道引起的
。

在已知进 Δ」

参数情况下
,

假设收敛段是等嫡过程
,

则利用

流量连续方程很容易求出 么2Ε 和 喷 口 截面参

数
。

排气截面是可测取的
。

通过上述公式可以算出给定参数条件下的

加热量限制值或加力比限制值
。

为了简要说明

问题
,

可计算出如图  那样的一组曲线
。

在不

同 Α , 。 Φ 或 之
。 Φ 下

,

当给气流加热时
,

都有一

个确定的最小进 口总压与其相对应
。

因此要想

有预定的大加力比
,

必须让系统有较高的 2 。 , 。 ’

和较低的 Α,Γ Φ
。

这对于温升比或加力比很 高

的涡扇加力燃烧室来说是尤为重要的
。

加力燃烧室是个圆柱空腔
,

有其固有的声

学特性或声频特性
。

由于燃烧系统有很多部件
,

各有其时间特性和频率特性
,

如此系统任一点

开始有一压力变化
,

最后会影响发热率
,

发热率变化又影响到那一点的压力
,

如果相位角合

适
,

变化会越来越大
,

形成系统的不稳定性
。

圆柱空腔的纵向振动频率计算公式为
:
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其中 Η 为圆柱空腔长度
,

+ ;  , � , �

Ι Φ 为圆柱空腔内气流的平均音速
。

加力燃烧室内存在着热源
、

当气流加温增速
,

静压不断下降
,

最后等于外界大气压时
,

则在喷 口
。

截面出现
“

阻塞
” 。

当再增加油量时
,

气流已不具备膨胀加速的条件
,

来流则因主

机按规定的调节规律严格运行
,

不允许自动减速升压
,

以致在喷 口截面出现了严重的压力不

平衡
。

这种不平衡压力作用在众多调节片和密封片组成的喷 口上
,

产生了严重的扰动源
。

这

对于一个带有固有声频特性的圆筒来说
,

则提供了一个很好的激振源
,

当两者祸合时
,

就产

生了强烈振荡
。

这种振荡使得喷油系统产生脉动
,

反馈加剧
,

最终造成整个加力系统的燃烧

不稳定性
。

该不稳定性是一种自激振荡
,

但它与通常的由于热释放率变化所引起的自激振荡

不同
,

采用改变燃油分布
、

改变组织燃烧机构和改变系统声吸收率 ϑ如修改防振屏< 时它是

无效的
。

排除这种不稳定性
,

必须改变气动参数
。

曾经采用两台涡扇发动机作为加力室的燃气发生器
,

进行了两种不同结构的加力试验
,

选用了四种不同工况
,

其试验结果列于表  上
。

在状态 . 和 Κ ,

分别采用甲型和乙型结构的

加力室
,

均 出现不稳定性
,

在 . 状态时
,

加力比为 
∋

9� � Λ  
∋

9� 6时燃烧稳定
,

当继续加油时

即出现振荡现象
,

供油愈多
,

振得愈厉害
,

振荡频率为  Μ6 7 8 。

在Κ状态时
,

加力比在  
∋

遭6#

时稳定
,

超过此值时即出现振荡现象
,

频率为 &% % 7 : 。

这些测量出来的振荡频率与计算出来

的系统一阶纵向振频基本相符
。

从表  上可以看出
:

对于同一台加力室而言
,

在状态 . 和 Ι
、

Ν 相比
,

仅不过改变一下

进 口总压
,

加力比就有很大差别
:

在 . 状态不能稳定
,

在 Ι 和 Ν 就能以很高加力 比 稳 定 工

作
,

而且还可继续加油
。

这说明确是进口总压低引起
。
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表  

久芯Α

稳定性对比试验

加力结构 Ο工作抉态 Δ
”流

甲 Ο .   
∋

Π #

乙

Θ
Κ

一丽下花一

Ρ芯Α

6 � Μ

9 ! !
。

9 Μ
。

� � Π

Μ
。

�� # 6

甲 Δ Ν 】  
∋

6 9 Π 6 6 6
Μ

。

� Π#

ΣΣΣ 必必 防振屏屏 燃 烧 情 况况 计算值值

   
。

9 ΠΠΠ 工型型 不稳定− 二  Μ666 − ;  Μ�
。

���

ΤΤΤ
。

Π ### ΘΘ 型型 不稳定− 二  Μ 。。 − ;  Μ Μ
。

666

&&&
。

6 ∀ ∀∀∀ 工型型 稳定定定

   
。

6 �999 工型型

在 . 状悉下曾变换过八种加力结构 ϑ喷油系统和稳定器 <
,

都能达到大体相同水平的加

力比
。

试笋中各个供油区的油量都曾作过大幅度的调整
,

包括一百多组的不同供油比例
,

为

的是确定局部油气比对燃烧稳定性的影响
,

均未见效
。

试验中发现
:

这种不稳定性与局部油

气比无关
,

只与加力总油气比 ϑ或加力比< 有关
。

它与各个油区的加油次序无关
,

只要加力

总油气比到一定数值即出现振荡
。

图 � 是振荡时2Γ Φ 功谱图
,

可见振荡时的幅值很大
。

图 � 2Γ Φ 振荡时的功谱分析

由于调试阶段 大 气 温 度 变 化很 大
,

由
一

 ! ℃到 � ℃
,

上述这种不稳定性都出现
。

但当

喷口 临界时即使 一 �6 ℃
,

加力比高达  
∋

6∀ ∀ 仍

能稳定工作并可继续加油
。

可见该不稳定性与

温度无关
。

调试中曾更换过防振屏
,

同样无效
。

调试 中还曾做过收放 喷 口 试 验
。

在 . 状

态
,

如出现振荡
,

只要收喷 口使 2Γ Φ 签

提高并

降低久
Γ Φ ,

系统即能稳定
。

在 Ν 状态本来是稳

定的
,

但当把喷 口放得过大 时
,
久Γ Φ 增 大 而

2Γ Φ 带

降 低
,

即使不加油
,

这时也发生振荡出

现不稳定性
。

试验中还对火焰作了观察
。

当近振时火焰

喷流表面有闪动并出现发散
,

再供油则有剧烈

振荡
,

焰柱弯曲并有径向方向窜动
,

调节片则有颤振现象
。

在 Ι
、

Ν 状态焰柱平直光溜
。

二
、

 
。

稳定性
,

�
。

全尺寸加力燃烧室台架试验证明
:

理论分析与试验结果相符
。

结 论

由于气动参数不合理 引起排气阻塞造成的燃烧不

加力室中的自激振荡振源不具备唯一性
。

在2 。 : + 苦

低久
。 Φ 大

,

要求的加力比又很高时
,

容易出现本文所说的振荡
。

恶劣的燃油分布可使振荡提早发生
。

两者区别在于前者与总油气

比有关
,

后者则与局部油气比有关
。

�
∋

在高空飞行发动机在低转速运转时
,

接通加力时也可能遇到文中的振荡
。

因此要规

定不得接通加力或限制进人全加力
。

在操纵控制系统中则应设置联锁机构
。

Π
∋

采用一元管流导出的方程
,

误差是难免的
,

但作为近似估算
,

具有一定 的 实 用 价

值
。

ϑ责任编辑 王华芳 <
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