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脉冲放电等离子体控制火箭发动机
高频燃烧不稳定性机理

周思引，聂万胜，包 恒

（航天工程大学 宇航科学与技术系，北京 101416）

摘 要：为研究等离子体对火箭发动机高频燃烧不稳定性的影响，提出了一种基于脉冲激励准直流放电

等离子体的控制方案，采用数值仿真方法研究了脉冲放电等离子体对燃烧室流场平均参数及动态特征的影响

规律。结果表明：脉冲激励下燃烧室平均温度和压力都较定常激励下有所降低，对整个燃烧室的影响可以忽

略。与定常激励相似，等离子体可以在一段时间内抑制高频压力振荡，而且在特定控制参数下其对不稳定燃烧

的抑制效果优于定常激励方式；从功率谱密度分析可知脉冲激励下燃烧室压力振荡特征频率由燃烧室固有声

学频率和脉冲激励频率两者共同决定，提高激励频率则特征频率幅值有所降低。脉冲激励方式与定常激励一

样不改变燃烧室压力 ⁃释热耦合特征，但是通过降低释热率能够改变压力振荡幅值，进而实现对高频不稳定燃

烧的抑制。在所研究工况中，激励频率为 50 kHz、占空比为 20%的脉冲控制参数下等离子体的抑制效果最佳。
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Mechanism of high frequency combustion instability control
by pulsed discharge plasma in rocket engine
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Abstract：To explore the effect of plasma on high frequency combustion instability of rocket
engine， a control scheme of pulsed quasi ⁃direct current discharge plasmas was provided. The ef⁃
fects of pulsed discharge plasmas on average parameters and dynamic characteristics of combustor
flow field were all numerically studied. Results showed that compared with the steady actuating
way， the average temperature and pressure both decreased under the pulsed actuating way， yet
the effect of plasma on the whole combustor can be ignored. Similar to that of steady actuating
way，the plasma could depress the high frequency pressure oscillation within a certain time. How⁃
ever， the depression effect of pulsed discharge plasma was better than steady actuating way when
suitable actuating parameters were adopted. According to the power spectral density plots， the
characteristic dominant frequencies of combustor pressure oscillation were mainly determined by
both the combustor intrinsic acoustic frequencies and the actuating frequencies for the pulsed actu⁃
ating way. The power spectral density amplitude of dominant frequency decreased as the actuating
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frequency increased. The coupling charateristics of combustor pressure and heat release was not al⁃
tered by the plasma. However， through decreasing the heat release rate， the pressure oscillating
amplitude can be reduced， indicating that the pulsed discharge plasma can be used for depressing
high frequency combustion instability. A pulsed actuating scheme with an actuating frequency of
50 kHz and a duty cycle of 20% can achieve the best control effect among the studied conditions.

Key words：rocket engine；high frequency combustion instability；pulsed discharge plasma；
actuating frequency；duty cycle；power spectral density

作为运载火箭的核心，液体火箭发动机性能

的高低决定了航天运载舞台的大小，而热力组件

燃烧特性则决定了液体火箭发动机的性能 [1⁃2]。自

20世纪 30年代末在液体火箭发动机内发现燃烧

不稳定现象以来，每一种型号的液体火箭发动机

在研制过程中几乎都会遇到各种燃烧不稳定性问

题，这其中尤以高频燃烧不稳定性对发动机危害

最大，其机理复杂、难以控制、破坏性强，是液体火

箭发动机燃烧领域研究的重点和难点 [3⁃4]。

为抑制高频不稳定燃烧，现阶段工程上通常

采取在推力室布置隔板或声腔的方法，例如美国

历史上的著名的 F⁃1发动机和M⁃1发动机。其中

隔板对不稳定燃烧的抑制机理可以概括为燃烧室

分区、声阻尼、减弱速度波动对当地混合影响、阻

断声传播路径 [5]；声腔作用机理则是通过调节其

本身参数而改变推力室的不稳定燃烧程度 [6]。虽

然隔板和声腔主要是针对横向不稳定燃烧设置，

但是以隔板为例，根据其线性与非线性声学特性，

压力振荡可以在横向和纵向之间转换，使得有时

候解决了横向不稳定燃烧又带来了纵向不稳定燃

烧问题 [7⁃8]。随着变推力火箭发动机的大力发展，

以及可重复使用运载火箭需求越来越强烈，这些

传统的依赖固定结构的高频不稳定燃烧抑制装置

显得能力不足，表现为面对复杂、宽飞行工况不具

备主动适应性。并且，由于高频燃烧不稳定性的

敏感性特征，传统抑制方法很难在地面试车或飞

行条件下及时有效地做出调整以应对不稳定

燃烧。

等离子体流动燃烧控制技术的出现为解决航

空航天推进装置中的燃烧问题带来了新途径，已

经在内燃机、航空发动机、冲压发动机等领域得到

了广泛的研究，取得了不错的效果 [9⁃14]。然而这些

研究的目标均集中于等离子体对点火的改善以及

对燃烧过程的强化，比如扩宽点火温度和当量比

范围、缩短点火延迟、控制尾气排放、促进燃烧释

热，即使涉及燃烧稳定性方面也仅指濒临熄灭火

焰的稳定，属于低频燃烧不稳定范畴，而关于燃烧

不稳定性，尤其是等离子体对液体火箭发动机高

频燃烧不稳定性的影响方面研究鲜见公开报道。

鉴于高频不稳定燃烧的重要特征之一是压力呈周

期性、大幅度振荡 [15]，为实现对压力场的直接干

预，推测应利用宏观温度较高等离子体的热冲击

作用，考虑到准直流放电等离子体是各类非平衡

等离子体中热效应较强的一种，已在发动机燃烧

和流动控制方面展现了不错的控制能力 [9,16⁃17]，若

将其用于液体火箭发动机高频不稳定燃烧控制，

通过选取适当的激励参数，充分发挥准直流放电

等离子体激励器布置灵活、响应迅速、工作压力范

围宽等特点，有望为发动机燃烧系统的控制提供

主动且灵活的方案。

本文选取普渡大学连续可变共振燃烧室火箭

发动机 [18]作为等离子体控制高频燃烧不稳定性的

应用对象。前期对定常控制方式下等离子体作用

该型发动机燃烧室高频不稳定燃烧进行了研

究 [19]，发现开启单个等离子体激励器不改变燃烧

室压力历程和振荡特征频率，但是能降低局部释

热，且等离子体激励强度越高效果越明显。多激

励器作用下燃烧室头部释热区分散化，使得能在

一段时间内有效抑制不稳定燃烧，尤其是双激励

器方案效果最明显。考虑到脉冲激励方式产生等

离子体在节省能量方面更优，且非定常作用可能

引发新的物理现象，故本文在前期开展的定常激

励等离子体控制火箭发动机自激高频燃烧不稳定

性研究成果的基础上，采用脉冲激励方式产生等

离子体，研究脉冲激励频率和占空比对等离子体

作用高频燃烧不稳定性的影响规律，揭示其作用

机理，为抑制液体火箭发动机高频不稳定燃烧提

供新的途径。

1 仿真对象

1. 1 燃烧室构型及工况介绍

位于普渡大学的 CVRC（continuous variable
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resonance combustor）模型火箭发动机燃烧室主

要用于研究液体火箭发动机纵向高频燃烧不稳定

性，图 1给出了其装置示意图 [18]。该燃烧室采用

同轴直流式单喷嘴，过氧化氢（H2O2）催化分解产

物作为氧化剂，氧化剂流经节流环缝进入中心喷

嘴，气态甲烷（CH4）燃料则从环缝首先进入喷嘴

预混段，与氧化剂混合后喷入燃烧室。喷嘴氧化

剂入口位置可沿轴向移动，用以改变喷嘴声学共

振特性。燃烧室为圆柱状，全长为 381.0 mm，身

部直径为 45.0 mm，其末端连接一收敛 ⁃扩张喷

管。根据变氧化剂喷嘴长度试验结果，当氧化剂

喷嘴长度为 140 mm时总能出现不稳定燃烧，故

以此作为本文研究的喷嘴尺寸。

过氧化氢分解产物为水和氧气，本文以 Har⁃
vazinski[18]的贫燃试验工况（当量比为 0.82）为仿真

条件：甲烷流量 ṁCH4=27.2 g/s，入口总温 T 0⁃CH4=
300 K；氧化剂流量 ṁ oxidizer=317.5 g/s，入口总温

T0⁃oxidizer=1 030 K，氧 化 剂 中 水 质 量 分 数 wH2O=
58.0%，氧气质量分数 wO2=42.0%。试验中测得

燃烧室平均压力为 1.43 MPa。

1. 2 控制方程与模型

鉴于采用二维模型模拟火箭发动机燃烧室内

流动燃烧过程可能严重影响到气流沿对称轴（面）

法向的运动，导致过高或过低估计一些变量 [18,20]，

例如小尺度非定常释热就具有典型的三维特

性 [18]，本文针对 CVRC某一典型高频不稳定燃烧

工况采用三维全尺寸模型结合瞬态湍流模型进行

了仿真。

1. 2. 1 控制方程

根据 DES（分离涡模拟）湍流模型特点，需要

将大涡与小涡分离开以得到相应控制方程，采用

经空间滤波及 Favre平均的包含多组分、带化学

反应源项的守恒型可压缩非定常 Navier⁃Stokes
控制方程，式（1）~式（4）分别为质量、动量、能量

和组分方程：

∂ρ̄
∂t +

∂ρ̄~u i
∂xi

= 0 （1）

∂ρ̄~u i
∂xi

+ ∂
∂xj
( ρ̄~u i

~u j+ p̄δij- τ̄ ij+ τ sgsij )= 0（2）

∂~E
∂t +

∂
∂xi

[ (~E~E + p̄ ) ~u i+ q̄ i-
~u i τ̄ ji+

H sgs
i + σ sgsi ]= 0 （3）

∂ρ̄~w k

∂t + ∂
∂xi
( ρ̄~w k

~u i+ ρ̄~w k
~V i,k+ w sgs

i,k +

θ sgsi,k ) ω̇ k ( ρ̄,
~T,~w 1,

~w 2,...,
~w N )+ ω̇ sgsk （4）

其中 t是时间；ρ是密度；xi是空间坐标；ui是速度

分量；p是压力；τij是应力张量分量；δij是 Kroneck⁃
er函数；E是单位体积总能量；qi是热通量；T是温

度；wk、Vi,k、ω̇k分别是组分质量分数、扩散速度分

量、第 k个组分反应速率。标量正上方横线为滤

波量，波浪线表示 Favre平均量。忽略所有亚网

格项 τ sgsij 、H sgs
i 、σ sgsi 、w sgs

i,k、θ sgsi,k、ω̇ sgsk ，即认为等于零，

因为高雷诺数下这些参数值很小 [21]。对控制方程

进行 Favre平均是为了避免密度波动与速度波动

的耦合。通过滤波保留大于滤波尺度的涡信息，

图 1 CVRC模型火箭发动机装置示意 [18]

Fig.1 Schematic of CVRC model rocket engine[18]
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而对小于该尺度的涡采取建立亚网格模型来

模拟。

各组分的导热系数均取为常值，混合物的导

热系数则依据理想气体混合定律计算。试验中推

进剂处于亚临界压力状态，在完全气体假设下多

组分气相混合物满足局部热力学平衡假设，且遵

循理想气体状态方程：

p= R 0T∑
k= 1

N ρk
Mk

（5）

其中 R0=8.314 J/（mol∙K）为通用气体常数，Mk是

第 k种组分的摩尔质量。各组分比定压热容 cp采
用分段多项式拟合而成：

cp,k= a1,k+ a2,kT + a3,kT 2 + a4,kT 3 + a5,kT 4

（6）
式中相应的热力学函数温度系数见文献[22]。
1. 2. 2 湍流模型

在分析高频燃烧不稳定性方面，获得非定常

释热响应函数十分关键，不论是 Galerkin series
expansion方法、线性欧拉方法还是非定常 RANS
（Reynolds⁃averaged Navier⁃Stokes）方法都需要试

验提供非定常释热响应函数，而混合 RANS/LES
（large eddy simulation）自身就能获得该函数 [23]。

随着计算能力的进步，使用混合 RANS/LES在求

解非定常湍流问题上的优势越来越明显，故本文

选择应用最为广泛的 DES湍流模型对 CVRC中

湍流进行模拟。

DES 的基本思想是在边界层采用非定常

RANS模型，同时在核心湍流区域采用 LES方

法。本文 DES方法中的 RANS模型部分选择了

十分成熟且在压力梯度和非平衡流方面表现较好

的 realizable κ⁃ε 模型 [24]，DES 方法中与原 realiz⁃
able κ⁃ε模型区别只是湍流控制方程的动能方程

耗散项 Yκ修正为式（7），相关参数见式（8）~式

（10）。LES中的亚网格模型选择 Yoshizawa一方

程模型，详细参见文献[25]。

Yκ=
ρκ 3/2

lDES
（7）

lDES = min [ lκ⁃ε,lLES ] （8）

lκ⁃ε=
κ 3/2

ε
（9）

lLES = CDESΔmax （10）
其中 lDES、lκ⁃ε、lLES分别是 DES、realizable κ⁃ε及 LES
的长度尺度；κ是湍流动能，ε是湍流耗散率；CDES
为模型常数，取值为 0.61；Δmax是网格间距。

远离固壁面位置 lDES=lLES，模型由此转换为

LES控制方程。湍流黏度 μhybridt 则可以由式（11）
表示，其中 f为控制函数，用于控制求解湍流尺度

大小以实现从 realizable κ⁃ε到 LES的过渡。

μhybridt = f ( lκ⁃ε,lLES ) ·μ t,κ⁃ε （11）

f =min é
ë
ê1.0,

lLES
lκ⁃ε

ù

û
ú （12）

1. 2. 3 化学反应模型

鉴于有关研究 [18,26]指出湍流对 CVRC中燃烧

过程影响很大，采用有限速率/涡耗散湍流燃烧模

型 [27]来描述化学反应过程。总的化学反应速率

ω̄̇ total 为 有 限 化 学 反 应 速 率 下 的 化 学 反 应 速 率

ω̄̇ total,l与涡耗散模型下的化学反应速率 ω̄̇ total,t中的

较小值。

ω̄̇ total = min [ ω̄̇ total,l,ω̄̇ total,t ] （13）
采用甲烷 ⁃氧单步总包反应机理以提高求解

速度，如式（14）所示，Arrhenius公式的指前因子

为 2.119×1011，活化能为 2.027×108 J/（kg∙mol），

温度指数为 0[28]。
CH4+ 2O2 → CO2+ 2H2O （14）

涡耗散模型主要针对化学反应速率远大于气

体混合的情况，整体化学反应速率由湍流混合控

制，相当于化学动力学反应速率可以忽略。反应

r中组分 α的净生成速率 Rα,r 由式（15）与式（16）
中较小者决定，其中 v 'α,r 和 v 'γ,r 分别是第 r步反应

中组分 α作反应物的计量系数和组分 γ作反应物

的计量系数，v β,r为第 r步反应中组分 β作生成物

的计量系数；M是组分摩尔质量；wpro表示任意生

成物的质量分数，wγ 表示特定反应物的质量分

数；经验常数A、B分别取值 4.0和 0.5。

Rα,r= v 'α,r Mα Aρ
ε
κ
minγ ( wγ

v 'γ,r Mγ
) （15）

Rα,r= v 'α,r Mα ABρ
ε
κ
⋅
∑
pro
w pro

∑
β

N

v β,r Mβ

（16）

在远离壁面湍流核心区域因采用了 LES湍

流模型，需要将式（15）、式（16）中湍流混合速率

ε/κ替换为亚网格尺度混合速率 τ -1SGS：

τ -1SGS = 2Sij Sij （17）

式中 Sij为应变率张量分量，Sij=
1
2 ( ∂ui∂xj + ∂uj

∂xi )。
1. 3 数值方法

1. 3. 1 计算区域及网格划分

整个 CVRC计算区域如图 2所示，包括节流
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环缝上游段、节流环缝段（长度 lslot=6 mm）、氧

化剂喷嘴段（长度 lox=140 mm，直径 dox=20.56
mm）、燃 料 环 缝（间 距 df=0.381 mm）、预 混 腔

（长度 lmix=10.16 mm）、燃烧室（lc=381 mm，直

径 dc=45 mm）、尾 喷 管（喉 部 直 径 dth=20.8
mm）。以燃烧室喷注面板中心为坐标原点，所有

核心尺寸与试验装置保持一致。因节流环缝上游

段长度对下游流场影响不大，故仅取长为 16 mm
一段；又因喷管扩张段为超声速出流，故仅给出从

喉部起始至下游 8 mm长的扩张段。节流环缝和

甲烷喷注环缝的具体构型见图 2局部放大图，可

见节流装置与氧化剂通道之间总共构成了四个环

形通道，利用该节流装置实现了声学阻断，使得环

缝下游喷嘴形成了封闭的声学共振腔；燃料入口

位于后向台阶上游不远处，氧化剂和燃料在进入

燃烧室前经过一段预混腔混合。

发动机三维结构与计算网格如图 3所示，在

氧化剂喷嘴、燃烧室及喷管的横截面上均采用“扇

形”+“铜钱”网格的组合方式以保证全部为结构

化六面体网格。对剪切层、燃烧室喷注面板附近、

所有固壁面以及喷管喉部网格进行了加密，同时

在氧化剂通道中间部分及燃烧室下游采用较大间

距网格，网格的疏密程度通过单侧线性变化和双

侧线性变化方式调节，这样既能保证对流动细节

的精确捕捉，又能最大限度降低网格数量。99%
的网格单元偏斜率控制在 0.35以内，89.8%的网

格长宽比小于 10，最终网格总数约 61.0万。

1. 3. 2 计算方法

利用有限体积法对控制方程进行离散，选取

PISO（pressure implicit split operator）算法解耦速

度和压力；时间项采用有界二阶隐式格式；对流项

采用有界中心差分格式，该离散格式属于一种复

合型 NVD（normalized variable diagram）格式，包

括单独的中心差分格式、中心差分与二阶迎风的

混合格式以及一阶迎风格式，常用于 LES模型对

流项的离散 [29]；扩散项采用二阶中心差分格式；时

间步长取 1×10-6 s。考虑到网格数量较多，且需

求解含多组分、化学反应源项及瞬态 DES模型的

控制方程组，所以根据计算域结构特点一共划分

为 32个子区，在专用科学计算工作站上开展 32
核并行计算，单核主频为 3.0 GHz，单个基本工况

算至 60 ms耗时约 432 h。
1. 3. 3 初始条件和边界条件

氧化剂入口采用质量流量入口边界条件，根

图 2 CVRC发动机计算区域

Fig.2 Computational domain of CVRC engine

图 3 CVRC发动机计算网格

Fig.3 Computational grids of CVRC engine
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据试验条件给定氧化剂总流量、静压（pst_o=4.38
MPa）、总温、水和氧气的质量分数、湍流参数；燃

料入口边界类型与氧化剂一致，组分为纯甲烷，静

压 pst_f=1.79 MPa。喷管出口采用压力出口边界

条件，出口反压设为一个大气压，由于出流为超声

速，其余参数直接由外插值获得。氧化剂和燃料

喷嘴、燃烧室及喷管所有壁面采用无滑移、绝热壁

面边界条件。

对计算域不同位置采用了不同的初始条件：

燃料喷嘴段（X<10.16 mm）设定甲烷质量分数为

1.0，温度为 300 K，压力为 1.4 MPa；氧化剂喷嘴

段（X<10.16 mm）设定氧气和水蒸气质量分数分

别为 42%、58%，温度、压力分别为 1 030 K、1.4
MPa；其余所有区域设定温度为 2 000 K，静压为

1.4 MPa，组分为纯氮气；初始为静止流场。分区

设置的目的是缩短初始瞬态过程计算用时，而燃

烧室等区域的高温惰性气体用于点燃甲烷。

本研究从平衡态组分质量分数、平均室压、压

力振荡幅值、波形以及极限环等多个方面对仿真

模型与算法进行了详细验证，证实了结果的可信

度，详细验证过程请参见文献[19]。

2 准直流放电等离子体模型与布置

方案

2. 1 准直流放电等离子体特性及仿真模型

准直流放电等离子体属于一种低温电弧等离

子体，放电输入等离子体功率较普通电弧放电低

很多，使得其宏观温度远低于电弧等离子体，约化

场强则较高。准直流放电等离子体多用于流动控

制领域，在来流气体作用下丝状等离子体通道形

态发生变化，根据等离子体丝与来流方向的关系，

通常将放电方式分为纵向与横向两类：在纵向放

电模式中，阳极位于阴极上游，放电产生的多条丝

状等离子体相互间隔一定距离，与来流速度方向

平行；在横向放电模式中，阴、阳两电极沿垂直于

来流速度方向交错布置，初期产生于两电极间的

等离子体被来流吹向下游一段距离，等离子体丝

弯曲变形 [30]。受来流气体影响，放电电学参数表

现出显著的非定常特征，例如电压和电流出现无

规则振荡。根据研究 [31]准直流放电等离子体的平

均功率为 0.2~10 kW，等离子体区域气体平均温

度为 2 500~6 000 K，横向放电方式中电极间距一

般取 5~15 mm，纵向则可延长几厘米。

类似于电弧放电场致发射理论，准直流放电

电离过程的性质以热电离为主，该类放电可用热

力学理论加以解释[32]。在高速流动控制试验[16,33]中

已证实准直流放电丝状等离子体主要通过加热作

用实现对气流的控制，加热速率约为 100 K/μs，即
响应速度很快。因此，在不考虑外部磁场并忽略

电离粒子化学动力学效应的基础上，可对等离子

体丝所在区域作简化处理，将注入等离子体的能

量 G作为一可控参数，对控制方程添加该能量源

项，等离子体通过热效应影响流场。根据爆炸丝

理论 [34]，可以描述该高温等离子体丝的内能变化

规律，忽略流体动力学能量损失及对流、传导的热

损失，并假定放电对应介质的质量内能不变，则推

导出以等离子体功率表示的能量源项表达式：

G= εeσbQT 4
pl （18）

其中 Q是等离子体丝的表面积，σb是斯忒潘 ⁃波耳

兹曼常数，Tpl是等离子体区域温度，εe是电极材料

的热辐射系数，取值为常用材料碳的热辐射系

数 0.81。
为分析放电激励强度对 CVRC流场的影响，

需要掌握放电能量转化效率。鉴于中间能量损失

系数与电源、环境参数等因素均有关，难以确定，

又考虑到本研究目的及准直流放电等离子体助

燃、稳燃内在机理，并且式（18）表明等离子体热源

区域温度与等离子体功率之间存在对应关系，故

可以采用另外一种方法建立等离子体唯象学模

型：当考虑等离子体作用时，将其所在区域处理为

一个可控热源，保持该区域的温度为准直流放电

等离子体的宏观气体温度；无等离子体工况中不

对该区域作任何处理；脉冲控制方式产生等离子

体时则仅在激励器开启时间段调整等离子体区域

温度为指定值，空闲段依然与无等离子体工况一

样不作任何处理。文献[35⁃36]也正是采用了此方

式，只要所取的等离子体区域温度范围合理，则直

接以温度作为激励强度标志直观可行。仿真相关

验证详见文献 [19,32]，证实了本文所用模型及方

法能用于研究准直流放电等离子体控制流动与

燃烧。

2. 2 等离子体布置方案及工况设置

准直流放电等离子体热能主要约束在明亮的

丝状通道内，基于局部热阻塞机制 [32]，过去一些仿

真研究中一般将等离子体通道简化为长方体均匀

热源区域，为了更接近实际丝状等离子体通道形

态特征，本文建立了圆柱状准直流放电等离子体

丝热源模型，根据等离子体丝实际尺寸 [36]，在仿真
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中取等离子体丝截面直径 dpl=3.0 mm。鉴于纵

向高频燃烧不稳定与压力振荡、释热波动、涡运动

之间的耦合有关，尤其是涡主要产生于燃烧室喷

注面板后向台阶，此处由于速度差而形成了剪切

层，台阶下方则有一大回流区，如图 4所示。如果

跨后向台阶产生丝状等离子体，则会破坏剪切层

结构，干扰流向涡的运动，进而影响到燃料与氧化

剂的输运及混合，使得原来当地燃烧释热发生变

化，从而达到改变压力振荡的目的。基于这一设

想，设计了跨后向台阶放电激励器布置方案，见图

5。准直流放电电极位于燃烧室对称面上（这里仅

给出了 Z=0 mm平面一对电极），电极端面与燃

烧室壁面平齐以保证其本身不会对流场造成干

扰，形成的丝状等离子体通道呈倒置“L”状，上、

下游电极中心到台阶垂直壁面距离分别为 5 mm
和 20 mm，根据来流方向这种布置方式为纵向放

电模式。

根据前期研究成果，基于优化的激励器控制

参数——激励强度 Tpl=3 500 K、两激励器同步工

作方案，研究脉冲放电工作模式下等离子体作用

效果。依据过去对脉冲放电等离子体控制流动与

燃烧的研究经验，并考虑到高频燃烧不稳定的时

间尺度和节能需求，参数选取中激励频率覆盖

0.1~50 kHz 范 围 ，同 时 分 析 不 同 占 空 比 C=
20%,50%的影响。全部四激励器工作下产生的

丝状等离子体温度等值面如图 6所示，其中一对

等离子体丝关于 Z=0 mm平面对称，另一对关于

Y=0 mm平面对称，即相邻等离子体通道相差

90°，每条等离子体通道与壁面的位置关系完全一

样，均如图 5所示，根据需要可以选择施加 1~4条
放电等离子体丝。为节省计算时间，所有施加等

离子体工况均在计算所得准稳态工况基础上

展开。

3 结果与讨论

关于未施加等离子体的基本工况结果分析显

示发生了一阶纵向高频不稳定燃烧 [19]，振荡主频

为 1 350 Hz，燃烧室压力和释热率变化如图 7所
示，两者展现了显著的周期性特征，对相位分析显

示压力振荡和释热脉动高度耦合，反应释热是驱

动高频压力振荡的源泉。

采用脉冲放电工作方式产生等离子体不仅有

图 6 四激励器同步工作下等离子体温度等值图

Fig.6 Iso⁃temperature contour of plasma filaments for
four actuators simultaneously operating

图 5 准直流等离子体丝尺寸及位置（单位：mm）
Fig.5 Size and location of quasi⁃direct current

discharge plasma（unit：mm）

图 4 CVRC后向台阶附近的马赫数及流线分布

Fig.4 Distributions of Mach number and streamlines
around the backwards step of CVRC combustor
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图 7 一个周期内流场特征参数变化

Fig.7 Variation of flow field characteristic parameters
in one cycle

望抑制压力振荡，还能降低放电能耗，脉冲工作下

的主要控制参数有激励频率和占空比，根据两激

励器工作控制时间及特征频率，选取四种激励频

率 fc=0.1, 5, 10, 50 kHz，占空比 C=20%（仅 50
kHz条件下考虑），50%。

3. 1 燃烧室平均温度与压力

表 1为不同激励频率和占空比条件下燃烧室

平均温度和平均压力，与定常控制方式（2 610.3
K、1.44 MPa）相比脉冲控制方式各工况平均室温

和平均室压都有所降低，激励频率从 0.1 kHz提高

至 5 kHz时温度、压力上升明显；从 5 kHz增至 10
kHz温度略有下降，不过变化很小，压力则几乎不

变；提高频率至 50 kHz室温又明显降低，而提高

占空比温度、压力略微上升。可见脉冲方式下等

离子体对燃烧室平均温度和平均压力的影响较定

常更小，基本可以忽略，其中激励频率对燃烧室平

均温度和平均压力的影响非单调。

3. 2 压力历程与特征频率分析

图 8给出了三种激励频率下燃烧室监测点

（5,22）mm处压力历程，由于激励频率 fc=5 kHz
工况压力历程几乎与 fc=10 kHz的重合，为更好

地对比不同工况数据，图 8及后文不再给出 fc=5
kHz工况。可以看出脉冲激励方式下等离子体

对压力振荡的抑制作用和定常方式相似，都是能

在一段时间范围内控制其增长，其中 fc=50 kHz，
C=20% 时压力振荡幅度较小；fc=10 kHz,C=
50%时振荡幅度最大。 fc=50 kHz，C=20%脉冲

激励参数下控制压力峰值在 10%以内的时长约

为 8.5 ms（10% 为 燃 烧 不 稳 定 发 生 与 否 的 阈

值 [3]），长于定常激励模式等离子体对压力振荡的

抑制时间。脉冲激励方式在一定参数下等离子体

对不稳定燃烧的抑制效果优于定常激励方式的原

因应在于对流场参数的非定常扰动，影响了释热

或是释热与压力的耦合。为此，需要对燃烧室压

力振荡的特征频率及压力释热耦合情况进行

分析。

图 9给出了由不同工况下压力历程结果经快

速傅里叶变化和数据处理得到的功率谱密度

（PSD）图。脉冲激励下各工况频谱特性明显不同

于定常激励方式，四种工况的一阶主频基本都在

1.5 kHz 左右，这与单激励器定常工作结果一

致 [19]。 fc=0.1 kHz条件下仅捕捉到两阶特征频率

1.500 kHz与 12.429 kHz，其他突频幅值较低；fc=
10 kHz时则出现了多个 10 kHz以上的高幅值特

征频率，且各特征频率均与激励频率近似呈倍频

关系；fc=50 kHz时各突频幅值接近，各突频主要

位于 1.5、12.0、50.0 kHz附近，而且两种占空比工

况的特征频率比较相近，只是占空比较低时各突

表 1 不同激励频率和占空比对应燃烧室特征参数

Table 1 Combustor characteristic parameters under
different actuating frequencies and duty cycles

占空比/%

50

20

激励频率/
kHz

0. 1

5

10

50

50

平均温度/K

2 528. 0

2 607. 9

2 601. 6

2 506. 6

2 503. 1

平均压力/
MPa

1. 38

1. 44

1. 44

1. 38

1. 38

图 8 不同激励频率和占空比下点（5,22）mm处压力历程

Fig.8 Pressure histories of location（5,22）mm under
different actuating frequencies and duty cycles
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频幅值反而较高。从各阶特征振荡频率的功率谱

密度幅值看，随着激励频率提升，功率谱密度幅值

减小。根据压力振荡频谱特征可以认为总体上压

力振荡频率既与燃烧室不稳定固有振荡频率有

关，又与脉冲激励频率有关，占空比对其影响则

很小。

3. 3 压力释热耦合分析

监测点（5,0）mm处不同激励频率和占空比

条件下压力、释热耦合情况如图 10所示。与定常

激励方式相比，脉冲方式激励下释热波动与压力

振荡依然保持相位同步状态不变，激励频率影响

的主要是两者振幅，其中 fc=50 kHz时压力幅值

最低，fc=10 kHz时压力振荡幅度最大。而激励

频率越高释热率越小，占空比影响则不明显。考

虑到燃烧室一阶主频为 1 514 Hz，远大于 fc=0.1
kHz，因此施加低频等离子体控制效果难以提升，

尤其在激励器空闲段，这也是图 10（a）中释热和

压力振幅较高的原因。

以上分析显示脉冲控制方式下等离子体主要

影响了压力和释热的幅值，尤其是释热的幅值。

具体来看，由于 fc=50 kHz时等离子体作用的时

间尺度远小于高频不稳定燃烧时间尺度，即可以

近似认为其相当于起到了定常控制效果，等离子

图9 不同激励频率下（5,22）mm处压力的功率谱密度

Fig.9 PSD analysis of location（5,22）mm based on
pressure signal under different actuating frequencies
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图 10 不同激励频率下（5,0）mm处压力⁃释热耦合状态

Fig.10 Pressure⁃heat release coupling status of location
（5,0）mm under different actuating frequencies

体定常作用下对燃烧室后向台阶处剪切层流向

涡的干扰是持续的，进而降低当地释热，因此高

激励频率有利于降低释热。并且鉴于脉冲激励

下压力与释热的耦合关系并未发生变化，根据瑞

利准则，释热是驱动压力振荡的源泉，降低释热

则有利于抑制不稳定燃烧。所以高激励频率抑

制效果更佳。

4 结 论

本文首先建立了 CVRC甲烷燃料火箭发动

机内流场燃烧仿真模型，然后建立了准直流放电

等离子体模型并设计了激励器布置方案，基于定

常控制方式研究所得优化方案仿真研究了脉冲放

电方式下不同激励频率与占空比对等离子体抑制

高频不稳定燃烧的影响，结果表明：脉冲激励方式

下燃烧室均温、均压较定常模式都有所降低，等离

子体对燃烧室均温和均压的影响基本可以忽略。

燃烧室压力振荡频谱特性在脉冲激励下发生明显

改变，其特征频率由燃烧不稳定固有声学频率和

激励频率共同决定，且与激励频率呈一定倍频关

系。激励频率越高则局部释热率越小，压力振荡

特征频率幅值也越低。依据压力历程与释热率幅

值变化，并考虑节省放电能耗，认为在所研究的工

况中 fc=50 kHz、C=20%条件下等离子体对高频

不稳定燃烧的抑制效果最佳。
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