
第３５卷 第８期

２０２０年 ８月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３５ Ｎｏ．８

Ａｕｇ


．２０２０

文章编号：１０００８０５５（２０２０）０８１５７８０８　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２０．０８．００２

自燃推进剂模型燃烧室高频纵向

燃烧不稳定性

汪广旭１，谭永华２，庄逢辰３，陈宏玉１，杨宝娥１，洪　流１，陈建华１

（１．中国航天科技集团有限公司 西安航天动力研究所

液体火箭发动机技术重点实验室，西安７１０１００；

２．中国航天科技集团有限公司 航天推进技术研究院，西安７１０１００；

３．航天工程大学 宇航与科学技术系，北京１０１４１６）

摘　　　要：采用集总燃烧模型对某自燃推进剂模型燃烧室的高频纵向燃烧不稳定性进行了分析，计算了液

滴蒸发速率沿轴向分布，忽略化学反应时间，近似采用蒸发速率峰值位置代替集中燃烧锋面位置，采用

ＮＡＳＡ经验公式给出了相应的敏感时滞和相互作用指数，建立了考虑自燃推进剂液滴蒸发过程的高频纵向

燃烧不稳定性量化分析模型。基于系统振荡增益变化曲线，分析了不同液滴初始速度条件下稳定性趋势。研

究表明：集中燃烧锋面位置对于高频纵向燃烧振荡具有重要影响，液滴平均粒径和液滴初始速度的增加都会

导致其向下游移动，相应振荡增益会减小，稳定性提高。当平均粒径超过１５０μｍ时，模型燃烧室振荡增益幅

值降低至１．０以下，达到了理论上的稳定。
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　　近年来，某型号常温自燃推进剂液体火箭发

动机在地面试车过程中出现纵向振动异常偏大的

问题，严重威胁发动机可靠性，以此为背景，需要

针对自燃推进剂液体火箭发动机高频纵向燃烧不

稳定性开展深入的研究。

现有的工程分析方法中，敏感时滞理论仍然

是被广泛采用的一种建模思想。该理论被Ｃｒｏｃ

ｃｏ等于１９５６年左右提出
［１２］，其中引入相互作用

指数狀来表征各子过程之间的相互影响和作用，

引时滞τ来表征燃料从喷注到生成燃气所经历的

特征时间。敏感时滞理论最初仅是为了深刻理解

高频燃烧不稳定性现象的基本特征而建立的。然

而，根据该理论所做的分析在很多情况下能够对

燃烧系统的稳定性进行定量分析，实际工程应用已

经远远超出了理论分析所预期的范围［３］。

在敏感时滞理论的基础上，Ｃｒｏｃｃｏ等进一步

提出了针对高频纵向燃烧不稳定问题的集总燃烧

模型，该模型假设燃烧集中发生在燃烧室某个特

定的轴向位置狓＝ψ对应的横截面上（ψ称为集中

燃烧位置，相应的横截面也称为集中燃烧锋面），

并用波动方程描述燃烧锋面后扰动的传播过程

（见图１），通过在锋面前后建立统一的匹配边界

图１　集总燃烧模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｅｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

条件，最终获得描述燃烧过程的（系统）控制方程。

一直以来，许多学者仍然致力于完善和扩展

该理论模型的应用范围，目的是能够为实际发动

机的稳定性提供更为准确的预测。２０世纪７０年

代，ＮＡＳＡ就开展了大量实验
［２］，给出了以上模

型所需的两个关键参数（敏感时滞τｓ和相互作用

指数狀）的经验关系式。Ｍａｔｔｈｅｗ等
［４］利用自动

控制原理，通过将控制方程写成由燃烧响应、燃烧

室响应及喷注响应组成的开环传递函数，建立了

开环传递函数形式的集总燃烧模型，并进一步引

入了喷注导纳、喷管阻抗以及系统耗散效应等。汪

广旭等［５］采用改进后的集总燃烧模型对某型发动

机燃气发生器缩尺件高频纵向燃烧不稳定性进行

了分析，验证了系统耗散对模型预测精度的影响。

经过多年的发展，集总燃烧模型已成为工程上评估

和分析液体火箭发动机高频纵向燃烧不稳性的重

要方法，并被ＲＯＣＣＩＤ等预测工具所采纳
［６７］。

近年来，与集总燃烧模型类似的其他低阶模

型得到了进一步发展，例如，Ｄｏｗｌｉｎｇ、Ｆｏｒｔｕｎａｔｏ

等［８９］在频域波动方程中引入了更为复杂的边界条

件；Ｙｕ等
［１０］引入了更为复杂的线化欧拉方程来考

虑均匀流效应。其中Ｔａｍａｎａｍｐｕｄｉ等
［１１］的工作最

具代表性，其主要思路是采用敏感时滞燃烧响应对

多喷嘴燃烧室的一阶切向不稳定性进行了分析，通

过非定常湍流燃烧仿真计算得到了各个喷嘴对应

的τｓ和狀，采用燃烧释热区中心位置作为各喷嘴对

应的集中燃烧位置，最终采用多喷嘴分布燃烧响应

成功反演了与实验吻合的相对振幅分布。

对τｓ和狀的讨论一直是上述研究工作的主

要关注点，两者取决于不同的喷注形式、室压、混

合比和推进剂类型。针对集中燃烧位置ψ的讨论

９７５１
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相对较少，主要原因在于大部分情况下很难通过

仿真或实验定量获得这一参数，也很难建立实际

发动机稳定性与喷注参数之间的联系。然而，对

于某型号常温自燃推进剂液体火箭发动机来说，

室压均远低于燃料或氧化剂的临界压力，液滴蒸

发是实际的燃烧速率控制过程［１２１４］，决定了集中

燃烧位置以及燃烧稳定性。多次试车结果也表

明，液滴初始状态（初始温度、平均粒径、初始速度

等）对该型号发动机稳定性具有重要作用。因此，

出于简化考虑［４５］，可以采用液滴蒸发速率峰值位

置近似代替集中燃烧位置ψ，研究液滴初始状态

对高频纵向燃烧不稳定性的影响。

基于此，本文采用庄逢辰［１５］提出的自燃推进

剂高压液滴蒸发模型，以实际的模型燃烧室为研

究对象，引入适当的假设后，计算确定了液滴蒸发

的速率峰值位置，并以此作为集中燃烧位置ψ，对

该模型燃烧室的高频纵向燃烧不稳定性进行分析。

１　总体思路

本文以某常温自 燃 推 进 剂 为 偏 二 甲 肼

（Ｃ２Ｈ８Ｎ２，ｕｎｓｙｍｄｉｍｅｔｈｙｌｈｙｄｒａｚｉｎｅ，ＵＤＭＨ）和

四氧化二氮（Ｎ２Ｏ４，ｄｉｎｉｔｒｏｇｅｎｔｅｔｒｏｘｉｄｅ，ＮＴＯ）的

模型燃烧室为研究对象，该模型燃烧室在实验过

程中多次出现了１５２４Ｈｚ左右的高频纵向燃烧不

稳定现象。其中，燃烧室压力狆ｃ＝４．４ＭＰａ，燃气

平均温度犜ｃ＝３３３４Ｋ，混合比 犕ｒ＝２．３，采用直

流自击喷注方式。模型燃烧室直径犇ｃ＝０．１５ｍ，

长度犔＝０．３４ｍ。由于喷注盘沿径向各圈喷嘴的

孔径是不同的，选取由喷孔个数加权平均得到平

均喷注孔径犇ｉｎｊ＝０．８８ｍｍ。液滴初始速度犞０ 近

似等效为平均喷注孔径下的喷注速度，燃气初始

速度犝ｇａｓ随着燃料蒸发量的增加而增加，其他燃

气物性参数（燃气热导率λ、比热比γ、黏度μ等）

由化学热力学平衡软件（ｃｈｅｍｉｃａｌｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ＣＥＡ）确定。考虑撞击高度后的

液滴初始轴向位置犡０＝２５ｍｍ，并认为撞击点处

燃料完全雾化，初始雾化平均粒径为给定值。

此外，对该模型燃烧室高频纵向燃烧不稳定

性的分析还需引入了以下假设：

１）由于室压低于推进剂的临界压力（分别为

５．３ＭＰａ和１０ＭＰａ），可以认为推进剂蒸发过程

为其整个燃烧过程的速率控制过程，忽略推进剂

化学反应时间，可近似认为液滴蒸发速率峰值位

置即为燃烧释热的速率峰值位置，后者近似等效

为集中燃烧位置ψ。

２）假定为稀薄喷雾燃烧，同类组元和不同组

元液滴之间均没有碰撞，也没有液相反应［１６］，并

认为推进剂沿轴向按照混合比燃烧，从而认为燃

烧室温度沿轴向分布均匀。考虑到Ｎ２Ｏ４ 开始离

解的温度极低（不同压力（狆）下离解度随温度的

变化见图２），体系可迅速达到平衡状态，且Ｎ２Ｏ４

非平衡蒸发段很短，而平衡温度下的离解度很高，

故在上述室压和温度下，忽略Ｎ２Ｏ４ 的蒸发时间。

图２　Ｎ２Ｏ 幑幐４ ＮＯ２ 体系中ＮＯ２ 的摩尔分数

Ｆｉｇ．２　ＭｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｏｆＮＯ２ｉｎＮ２Ｏ 幑幐４ ＮＯ２ｓｙｓｔｅｍ

３）忽略二次雾化效应
［１５］。

燃烧响应参数，特别是敏感时滞τｓ和相互作

用指数狀，其经验值可通过对稳定性实验数据与

不稳定性区域的计算结果相比较而求得［２］。

Ｒｅａｒｄｏｎ等对常温自燃推进剂的上述参数进行了

归纳和总结，得出了以下经验关系式［１７］：

τｓ犕犪
１
３
ｅ狆

１
３
ｃ ＝犮犱

犫
犻 （１）

其中犕犪ｅ为喷管入口马赫数，犫为常数，τｓ为敏感

时滞。Ｒｅａｒｄｏｎ等给出了喷注孔径犱犻与犮犱
犫
犻 以及

相互作用指数狀之间的经验关系曲线。由平均喷

注孔径犇ｉｎｊ可以得到敏感时滞τｓ和相互作用指数

狀分别为１．６ｍｓ和０．８。

图３　计算流程图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

图３给出了计算流程图，在以上假设的基础
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上认为液滴蒸发沿轴向推进，近似取初始喷注

时间（狓０／犞０）和蒸发总时间的和作为非敏感时

滞τｉ。暂不考虑喷注阻抗、喷管导纳、系统耗散

等因 素，仅 采 用 原 始 的 集 总 燃 烧 模 型 进 行

分析。

２　计算模型

２１　自燃推进剂液滴蒸发模型

高压液滴蒸发方面，庄逢辰［１５］提出的高压

液滴蒸发模型具有明确的物理概念，计算量相

对较小且准确度高，方便应用于工程实际。与

非自燃推进剂不同，在一定的压力和温度下，

ＵＤＭＨ液滴存在自分解放热反应，生成热的分

解燃烧产物反过来又会加速液滴的蒸发。因

此，ＵＤＭＨ液滴蒸发模型中需要考虑液滴表面

的分解反应。

图４给出了ＵＤＭＨ液滴蒸发计算的物理模

型，图中狉为径向坐标，犜为温度（Ｋ），犜ｓ、犜ｆ、犜∞

分别为液滴温度、分解火焰峰温度、环境温度。在

此基础上，聂万胜、庄逢辰等［１８１９］根据层流火焰传

播理论，通过液滴表面蒸发出来的蒸汽向火焰峰

流动的速度等于层流火焰传播速度这一主要条

件，建立了绝热和非绝热条件下分解火焰峰处的

层流火焰传播速度，从而建立了 ＵＤＭＨ 液滴的

高压蒸发模型。实际计算中忽略了气体溶解性，

但考虑了高压的影响，采用实际气体状态方程及

Ｃｈｕｎｇ法则计算混合气体的物性
［２０］。

图４　ＵＤＭＨ液滴蒸发计算模型

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆＵＤＭＨ

ｄｒｏｐｌｅｔｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎ

以下是对该模型的简单描述：

组分守恒方程

犿
·

ｖ，ｓ＝４πρξ

　

ｌｎ
１

１－犅狑ｖ，（ ）［ ］
ｓ

１

狉ｓ
－
１

狉（ ）
ｆ

　

犃犅
（２）

犃＝１＋
４π狉

２
ｓρｖ，ｓ

犿
·

ｖ，ｓ

·ｄ狉ｓ
ｄ狋

犅＝１＋
ρｅ，ｓ

ρｖ，ｓ
１－

１（ ）犃
其中狉ｓ为液滴半径（ｃｍ），狉ｆ 为分解火焰峰半径

（ｃｍ），ξ为液滴表面二元扩散系数，犿
·

ｖ，ｓ为液滴表

面蒸发速率（ｇ／ｓ），狑ｖ，ｓ为液滴表面的蒸汽质量分

数，狋为时间（ｓ），ρ 为液滴表面混合气的密度

（ｇ／ｃｍ
３），ρｖ，ｓ和ρｅ，ｓ分别为液滴表面蒸汽密度和

环境气体密度。由于液滴表面有内移速度，所以

在同一时刻流向分解反应峰的液滴蒸汽流量应为

犿
·

ｖ＝犿
·

ｖ，ｓ＋４π狉
２
ｓρｖ，ｓ

ｄ狉ｓ
ｄ狋
＝犃犿

·

ｖ，ｓ＝
犆狉ｓ

１－
狉ｓ
狉ｆ

（３）

式中

犆＝

４πρξｌｎ
１

１－犅狑ｖ，（ ）［ ］
ｓ

犅

　　在分解反应峰处，犿
·

ｖ也可以由层流火焰质量

传播速度犿
·
″ｆ表达，即

犿
·

ｖ＝４π狉
２
ｆ犿
·
″ｆ＝犃ｎ狉

２
ｆ

　　非绝热条件下犃ｎ 的推导过程及具体形式见

参考文献［１８］，最终得到非绝热分解反应峰处的

温度犜ｆ和半径狉ｆ的表达式如下：

犜ｆ＝犜ｆ，ａ＋ 犜∞ －犜ｆ，（ ）ａ ·

ｅｘｐ
－

犿
·

ｖ犮狆，Ⅱ
１

狉ｆ
－
１

狉∞（ ）
４πλ

熿

燀

燄

燅Ⅱ

狉ｆ＝

狉ｓ １＋ １＋
４犆
犃ｎ狉槡（ ）

ｓ

２

犮狆，Ⅰ ＝犃犮狆，ｖ＋ 犃－（ ）１犮狆，ｅ
ρｅ，ｓ

ρｖ，ｓ
（４）

其中狉∞为折算薄膜半径（ｃｍ），犜ｆ，ａ为绝热分解反

应峰温度（Ｋ），犮狆，ｖ、犮狆，ｅ分别为液滴表面蒸汽和环

境气体比定压热容（Ｊ／（ｇ·Ｋ）），犮狆，Ⅰ、犮狆，Ⅱ分别为

Ⅰ和Ⅱ区比定压热容，λⅡ 为Ⅱ区燃气热导率

（Ｗ／（ｍ·Ｋ）），近似认为Ⅱ区的比定压热容犮狆，Ⅱ

和热导率λⅡ与环境气体相同，由燃烧室ＣＥＡ计

算结果给出。

能量守恒方程

１８５１
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狇＝４πλⅠ狕
犜ｆ－犜（ ）ｓ

ｅ狕－（ ）１
１

狉ｓ
－
１

狉（ ）［ ］
ｆ

（５）

狕＝犿
·

ｖ，ｓ 犃犮狆，ｖ＋
犃－（ ）１ρｅ，ｓ犮狆，ｅ

ρｖ，
［ ］

ｓ

１

狉ｓ
－
１

狉（ ）
ｆ

４πλＩ

（６）

其中狇为传热液滴的热量（Ｊ），假定液滴内部温度

均匀且等于液滴表面温度犜ｓ，由热平衡方程可以

得到

ｄ犜ｓ
ｄ狋
＝
狇－犿

·

ｖ，ｓΔ犎ｖ

４

３
π狉

２
ｓρｌ犮狆，ｌ

（７）

其中Δ犎ｖ 为偏摩尔相变热，ρｌ和犮狆，ｌ分别为液滴

的密度和比定压热容。以上方程进行迭代，即可以

得到液滴温度犜ｓ、液滴半径狉ｓ以及液滴蒸发速率

犿
·

ｖ，ｓ随时间的变化曲线。

液滴沿轴向方向上的运动

液滴轴向速度的变化是由气动阻力作用的结

果，根据牛顿第二定律可以写出

犞狓
ｄ犞狓
ｄ狓

＝

３

８
犆ｄ
ρｇ

ρｌ
· 犝ｇａｓ，狓－犞（ ）狓 犝ｇａｓ，狓－犞狓

狉ｓ

（８）

式中犆ｄ为阻力系数，犞狓 为液滴轴向速度，狓为轴

向位置，由于液滴有变形，所以阻力系数不符合斯

托克斯定律，其值可按下列公式选取：

犚犲＝０～１ 犆ｄ＝
２４

犚犲

犚犲＝１～８０ 犆ｄ＝２７犚犲
－０．８４

犚犲＝８～１０
４ 犆ｄ＝０．２７１犚犲

０．２１７

犚犲＞１０
４ 犆ｄ＝２．０

　　已知犚犲后，可以用来更新式（９）中的对流努

塞尔数（犖狌ｍ），具体表达式如下：

犖狌０ｍ ＝２＋０．５５６犚犲
０．５犘狉１

／３·

（１＋１．２３７犚犲－
１犘狉－４

／３）－０．５ （９）

　　在此基础上，可以更新液滴蒸发过程中的折

算薄膜半径狉∞，具体形式如下：

狉∞ ＝
狉ｓ犖狌

０
ｍ

犖狌０ｍ－（ ）２
（１０）

　　这样可以评估液滴与燃气之间的对流对自燃

推进剂液滴蒸发过程的影响。

２２　开环传递函数形式的集总燃烧模型

燃烧室中的波动过程采用波动方程描述，具

体形式如下［２１］：

ｄ２狆′

ｄ狓２
－
１

珋犮２
·Ｄ

２
狆′

Ｄ狋２
＝０ （１１）

其中珋犮为声速，狆′为压力扰动，其解的形式可以

写成

狆′（狓）＝
珋犮２ 犆ｒｅ

狊犮
１－犆ｓｅ

狊犮（ ）２ ｅ狊狋

犵ｃ

ρ′（狓）＝ 犆ｒｅ
狊犮
１－犆ｓｅ

狊犮（ ）２ ｅ狊狋

狌′（狓）＝
珋犮犆ｒｅ

狊犮
１＋犆ｓｅ

狊犮（ ）２ ｅ狊狋

珋ρ

其中

狊犮１ ＝－
狊狓

珋犮１＋（ ）犕犪
　　狊犮２ ＝－

狊狓

珋犮１－（ ）犕犪

式中狆′、ρ′、狌′分别为压力、密度和速度扰动，珋ρ为

燃气平均密度，犕犪为马赫数，狊为复变量，犮１、犮２

为常数，犵ｃ为重力系数，犆ｒ和犆ｓ的具体含义见参

考文献［４］。对于长度为犔的燃烧室，定义轴向

相对位置狓的取值范围为（０，１）。考虑喷注面处

（狓＝０）的闭合边界条件：

狌′ｉｎｊ（０）＝０

其中下标“ｉｎｊ”表示喷注面。可得

犆ｒＩ＝－犆ｓＩ

其中下标中的“Ⅰ”表示喷注面到集中燃烧锋面之

间的区域。在喷管出口处（狓＝１）考虑速度密度

比定义的声导纳边界，代入式（１１）可得

犆ｒⅡ
犆ｓⅡ

＝－珚犅ｅｘｐ
２狊犕犪

１－犕犪
２　　珚犅＝

１＋α犕犪
１－α犕犪

其中α＝（γ－１）／２，γ为比热比，下标Ⅱ表示集中

燃烧锋面到喷管出口之间的区域。为了得到最终

的控制方程，还需要考虑集中燃烧锋面处的匹配

边界条件，其中包括：①在任何瞬时，锋面两侧压

力与密度的稳态值及其微扰动均为连续的，只有

速度是间断的；②锋面两侧质量流量的相对增量

等于锋面处燃烧速率的相对增量。对于燃烧锋面

前后质量流量的相对增量可以写成

ηｄ＝
犿ｄ－犿

犿
＝
狌′２－狌′１

珔狌
＋
ρ′

珋
（ ）

ρ 狓＝ψ

（１２）

式中犿ｄ 为锋面前后平均燃气质量流量增量

（ｇ／ｓ），犿为锋面前燃气质量流量增量（ｇ／ｓ）。

为了简化，原始的集总燃烧模型忽略了供应

系统的影响，没有考虑喷注耦合效应，其锋面处的

燃烧速率相对增量可以写成

ηｂ＝
犿ｂ－犿

犿
＝
狀

珚狆
狆′（ψ，狋）－狆′（ψ，狋－珋τｓ［ ］）

（１３）
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其中珋τｓ＝τ－τ′，代表了敏感时滞的平均量，珚狆为

平均压力，犿ｂ 为集中燃烧锋面前后燃烧速率增

量。进一步，由ηｂ＝ηｄ即可获得基本的集总燃烧

时滞模型开环传递函数，具体形式如下：

犆（狊）＝－
狀１－ｅ

－狊珋τ（ ）ｓ

珚狆犵ｃ

珔狌珋ρ
珋犮
犅ｃ－犇（ ）１ ＋

犵ｃ珚狆

珋ρ
珋犮２

（１４）

其中

犅ｃ＝
珚犅珚犆＋１

珚犅珚犆－（ ）１ 　　犇１ ＝
珡犇－１

珡犇＋（ ）１
珚犆＝ｅｘｐ

２狊（ψ－犔）

（犕犪２－１）珋犮
　　珡犇＝ｅｘｐ

２狊ψ

（犕犪２－１）珋犮

其中珔狌为平均速度（ｍ／ｓ）。以上传递函数可以描述

燃烧室稳定性，其Ｂｏｄｅ图中横坐标为频率，纵坐标

分别为增益（实部）和相位（虚部）。根据自动控制

原理，当某一频率信号对应的相位出现－π～π之

间突变，且相应增益大于１时，该系统会出现该频

率对应信号的不稳定，相同情况下，增益大小代表

了系统稳定性，增益越大稳定性越差，反之则反。

３　结果分析

３１　模型燃烧室稳定性分析

按照计算模型和图３所示计算流程，本文首

先对模型燃烧室的高频纵向燃烧不稳定性进行了

分析，液滴初始雾化平均粒径暂取为１００μｍ，该

值为模型燃烧室理论液滴平均粒径的下限，并由

上述自燃推进剂液滴蒸发模型集中燃烧位置ψ和

非敏感时间τｉ，由Ｒｅａｒｄｏｎ的自燃推进剂敏感时

滞经验公式计算敏感时滞τｓ，并认为当液滴直径

小于６μｍ时即认为蒸发完毕。

图５给出了ＵＤＭＨ液滴沿轴向的温度及液

滴半径变化规律。可以看出，液滴在距离喷注点

约８ｃｍ后进入平衡蒸发段，此时液滴温度变化不

大，基本维持在４６０Ｋ左右，并在距离喷注点下游

２２ｃｍ处蒸发完毕。图６给出了液滴蒸发时间沿

轴向的变化情况，从中可以看出，液滴总的蒸发时

间大约为５ｍｓ，考虑到额外的初始喷注时间为

０．６ｍｓ，总的非敏感时滞τｉ为５．６ｍｓ，故敏感时滞

τｓ占非敏感时滞τｉ之间的比值为

τｓ

τｉ
＝
１．６

５．６
×１００％ ＝２８．６％

　　 这一结果介于 Ｆ１ 发动机
［２］的 ２０％ 与

ＮＡＳＡＳＰ１９４中给出的５０％经验值之间。

此外，图６还给出了 ＵＤＭＨ 液滴蒸发速率

图５　液滴温度沿轴向的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｒｏｐｌｅｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｌｏｎｇａｘｉｓ

图６　液滴蒸发速率和蒸发时间

Ｆｉｇ．６　Ｄｒｏｐｌｅｔｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎｒａｔｅａｎｄｔｉｍｅ

沿轴向的分布情况。可以看出，液滴蒸发速率在

距离喷注点５ｃｍ处出现了峰值，考虑到喷注点距

离喷注面２．５ｃｍ，该峰值位置相对燃烧室长度为

２２．０５％，该值即为集中燃烧位置ψ 的模型输

入值。

图７　模型燃烧室稳定性曲线

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｆｏｒｍｏｄｅｌｅｄｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

在以上计算分析结果的基础上，图７给出了

最终的燃烧室稳定性曲线，横坐标为振荡频率，纵

坐标为响应的增益和相位。可以看到在在１５９３

Ｈｚ处系统开环传递函数的相位达到了－１８０°，对

３８５１
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应的系统增益为１．５３１＞１，预示着模型燃烧室在

该频率信号处容易出现高频纵向不稳定现象，与

实际试车结果基本一致，后者在１５２４Ｈｚ处的纵

向振荡量级较大。考虑到计算过程中用到的假设

以及相关物性计算等带来的误差，以及所采用集

总燃烧模型本身的不足，实际稳定性的边界并不

完全严格按照图中１．０的标准来衡量。因此，本

文认为在一定范围内（图中灰色渐变区域），依据

上述过程计算得到的增益都需要更为详细的讨论

误差的影响。但即使如此，本文所讨论模型燃烧

室在１５９３Ｈｚ处的相对增益达到了（１．５３１－

１．１）／１．１×１００％＝４０％，出现高频纵向不稳定现

象的概率依然很大。

３２　集中释热位置为稳定性影响的参数化分析

根据宏观的Ｒａｙｌｅｉｇｈ准则，燃烧释热与燃烧

室声学振型之间的空间相位关系和时间相位关系

共同决定两者之间的耦合效果。显然，液滴初始

粒径狉０ 和初始速度犞０ 的大小都会对下游燃烧释

热位置有明显的影响。为此，本文在上述研究的

基础上，对以上两个问题进行了参数化分析。

图８给出了不同液滴初始平均粒径下，液滴

蒸发速率沿轴向位置的变化曲线。从中可以看

出，随着液滴初始粒径的不断增加，液滴蒸发速率

峰值位置距离喷注面的距离越远，相应的集中燃

烧位置ψ也从２２．０５％增加到了３５．８％。

图８　不同液滴初始直径下的蒸发速率轴向分布

Ｆｉｇ．８　Ｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎｒａｔｅａｌｏｎｇａｘｉｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｄｒｏｐｌｅｔｒａｄｉｕｓ

图９给出了相应的燃烧室系统增益随液滴初

始平均粒径的变化曲线。可以看到，即随着液滴

初始粒径的增加，系统增益不断降低，并在液滴初

始粒径达到０．０１５～０．０１６ｃｍ之间（集中燃烧锋

值位置位于燃烧室长度３３％左右）时，燃烧室由

理论上的不稳定转变为稳定。这说明，集中燃烧

图９　稳定性随初始平均液滴粒径的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｆｏｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｂｙｉｎｉｔｉａｌ

ａｖｅｒａｇｅｄｄｒｏｐｌｅｔｒａｄｉｕｓ

锋面位置的变化对高频燃烧不稳定性的影响是十

分明显的，当集中燃烧锋面或集中燃烧区靠近喷

注面时，实际燃烧室的稳定性会降低。

图１０给出了集中燃烧锋面位置和燃烧室系

统增益随不同喷注速度的变化规律，其中液滴初

始速度为４１ｍ／ｓ是根据燃烧室平均喷注孔径犇ｉｎｊ

计算得出的。可以看出，随着液滴初始速度的增

加，集中燃烧锋面位置在不断增加，而燃烧室系统

增益在不断减小。这说明单纯提高喷注速度对于

改善燃烧室稳定性是有益的。需要指出的是，当

喷注速度在小于５０ｍ／ｓ范围内时，增益幅值的变

化速率较小。这说明对于所讨论燃烧室，在该范

围内单纯提高喷注速度以提高稳定性的做法效果

并不十分有效。

图１０　液滴初始速度对稳定性的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｄｒｏｐｌｅｔｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ

４　结　论

本文通过自燃推进剂液滴高压蒸发模型确定

了蒸发速率峰值位置和液滴蒸发总时间，给出了

稳定性分析所需的集中燃烧锋面位置以及相应的

非敏感时滞的大小，并结合集总燃烧模型，初步建
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立了针对某自燃推进剂模型燃烧室高频纵向燃烧

不稳定性的线性分析框架，并参数化讨论了液滴

初始直径和喷注速度对稳定性的影响规律，为后

续该发动机稳定性的定量化分析打好了基础。

研究结果证明：集中燃烧锋面位置ψ对于模

型燃烧室稳定性分析具有重要意义，当ψ达到

３３％左右时，模型燃烧室在１５００Ｈｚ附近存在高

频纵向燃烧不稳定的可能，液滴初始平均粒径与

稳定性之间存在量变到质变的关系。
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