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基于单扇区燃烧室试验的热声模拟
方法研究及验证

高贤智，王雄辉，冯晓星，鄂亚佳，何 沛

（中国航空发动机集团有限公司 商用航空发动机有限责任公司，上海 200241）

摘 要：利用自主开发的热声网络模型研究了不同试验工况、出口边界条件、入口测量段长度对单扇区燃

烧室试验台燃烧不稳定性的影响，并与试验结果进行了对比分析。结果表明：声学网络模型准确预测了不同试

验工况的失稳频率。预测失稳频率与试验失稳频率相差±10 Hz以内，误差在 2% 以内。前期单扇区燃烧室试

验表明，当入口测量段为 0. 4 m 时，发生燃烧振荡，当入口测量段为 0. 25 m 时，未发生燃烧振荡。数值模拟表

明只有当入口测量段长度在 0. 35~0. 44 m之间时，才会激发自激燃烧振荡，这很好地解释了上述试验结果。
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Abstract：An in‑house developed thermo‑acoustic network model was used to study the ef‑
fects of different test conditions， outlet boundary conditions， and the length of inlet measure‑
ment section on the combustion instabilities of single sector combustion test rig， and the results
were compared between simulations and tests.The results showed that the thermo ‑acoustic net‑
work model accurately predicted the unstable frequency at different test conditions.The differenc‑
es between the predicted and test results were within ±10 Hz， and the errors were within 2%.
The previous single‑sector combustion chamber test showed that combustion oscillation occurred
when the inlet measurement section was 0.4 m.Combustion oscillation did not happen when the in‑
let measurement section was 0.25 m. Numerical simulations showed that the self‑excited combus‑
tion oscillation can be excited only when the length of the inlet measurement section was between
0.35 m and 0.44 m，which explained the above test results well.
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为了降低发动机污染排放，尤其是 NOx排
放，大多数低排放燃烧室采用贫预混燃烧组织方

式，其典型特征是采用分级燃烧方式，一般分为主

燃级（也称为预混喷嘴）和预燃级（也称为值班喷

嘴）两部分，主燃级采用预混燃烧方式，预燃级采

用扩散燃烧方式，预混燃烧的优点是可以降低火

焰燃烧温度，从而降低燃烧室 NOx排放；其缺点

是预混后的燃料空气混合物容易受到气流压力扰

动，造成压力脉动和热释放脉动之间的耦合，产生

燃烧振荡 [1]。燃烧振荡现象影响燃气轮机和航空

发动机安全稳定工作，限制发动机转速和负荷上

升、诱发熄火和回火、导致发动机部件失效等，在

航空发动机和燃气轮机研制过程中，常常因为发

生热声振荡现象而影响部件及整机的研制过程，

拖延项目研制进展 [2]。

单扇区燃烧不稳定性试验方面 Tachibana和
Renaud等 [3‑4]利用高速 OH基平面激光诱导荧光

（OH‑PLIF）在单扇区燃烧室光学试验台上研究

了采用燃料分级喷嘴燃烧室热声振荡的触发过

程。德国宇航中心Meier等 [5]利用高温高压单扇

区光学燃烧室试验研究了罗 ‑罗公司的新一代贫

油直接注射（lean direct injection,LDI）燃烧室的

自激燃烧振荡特性，并对比了不同阻尼装置对燃

烧室自激振荡的抑制作用。Taamallah等 [6]利用

单头部燃烧室研究了当量比和氢含量变化对甲烷

预混单旋流火焰形态和燃烧稳定性的影响规律，

分析了火焰形态变化与燃烧稳定性之间的关系。

Worth等 [7]利用试验和大涡模拟（LES）研究了模

型环形燃烧室周向自激振荡的模态特征和变化规

律。Indlekofer等 [8]研究了动力学运行条件对环形

燃烧室富氢火焰热声稳定性的影响，对比了不同

负荷声学模态的区别，以及升负荷速率对自激燃

烧振荡触发和衰减滞环区间的影响。Culler等 [9]

研究了燃烧分级比变化对多头部燃烧室自激燃烧

振荡的影响，试验表明在相同的燃料分级比调节

规律下，燃烧不稳定的触发过程比衰退过程所经

历的时间更长，变化更缓慢。张昊等 [10‑11]利用试验

研究了热声耦合振荡的触发过程和实验现象。高

贤智等 [12]研究了单头部、扇形、全环燃烧室的自激

燃烧振荡特征并与数声学模拟结果进行了对比分

析，研究表明三维有限元声学模拟方法可以较为

准确地预测工业旋流预混燃烧室的热声振荡现

象。邵卫东等 [13]研究了耦合声学网络与激励盘理

论耦合求解燃烧振荡问题的方法，利用耦合求解

方法获得与真实发动机一致的热声振荡频率和

模态。

利用声学网络与火焰传递函数预测燃烧不

稳定性问题方面，Dowling、Liu、Stow等 [14‑16]提出

了最初的波方程预测理论并将这一方法逐步应

用在燃气轮机和航空发动机燃烧不稳定性预测

中。Bothien和 Ghirardo等 [17‑19]采用一种三维非线

性声学网络模型对工业燃气轮机环形燃烧室的

热声不稳定现象进行了预测并准确捕获了与试

验结果一致的热声振荡现象。Han、Morgans、
Yang等 [20‑22]利用耦合火焰描述函数与一维热声

网络的方法对一种钝体稳定 ‑湍流部分预混火焰

的燃烧不稳定性进行了预测，预测结果与试验结

果一致。Frezzotti等 [23]利用耦合火焰响应函数与

一维欧拉热声网络的方法对一种连续可变响应

燃烧室进行了声学模拟，很好地预测了极限环振

荡幅值。

本文以单扇区燃烧室为研究对象，利用低阶

声学网络模型研究单扇区燃烧室不同试验工况、

出口边界条件对燃烧室燃烧不稳定性的影响，并

与试验结果进行了对比，对低阶声学网络模型预

测燃烧不稳定性的准确性进行了验证。在此基础

上研究了前测量段长度变化对燃烧不稳定性的影

响，研究发现存在一个前测量段长度范围，使得燃

烧室发生自激燃烧振荡，解释了不同前测量段长

度试验台观察到的试验结果差异。

本文的研究价值在于，在燃烧室研制阶段，往

往需要在研制初期就识别到燃烧振荡风险，否则

这一风险将一直持续到全环燃烧室试验或核心机

试验阶段，造成研制周期增长，研制成本增加，单

扇区燃烧室试验就是一种提前识别燃烧振荡风险

的手段。通常，需要通过合理的设计和几何结构

调节激发单头部燃烧室的自激燃烧振荡，然后在

存在自激燃烧振荡的条件下对不同燃烧室头部方

案进行筛选。本文提供了一种在单头部燃烧试验

台上激发自激燃烧振荡的思路。

1 单扇区燃烧室及试验结果

1. 1 单扇区燃烧室试验台

图 1为单头部扇形燃烧室试验台系统图，主

要由前测量段、单头部扇形试验件（含扩压器）、后

测量段组成，前测量段与前置扩压器入口连接，与

前置扩压器宽高比相同。试验段内外机匣使用金

属材料，侧壁使用金属或 CMC（ceramic matrix
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composite）陶瓷基复合材料侧板。

试验件外机匣上设置有一个动态压力传感器

安装座，动态压力传感器安装在机匣上并伸入到

火焰筒浮动套内，与火焰筒平齐布置。动态压力

传感器测量范围 80~5 000 kPa，采样频率为 10
kHz。前测量段上安装有总温总压耙和静压测

点，后测量段上安装有燃气取样耙和总温总压耙，

用于测量燃烧室综合性能和污染排放，本文着重

讨论燃烧室声学性能，为简化起见，图中未给出详

细测点信息。

为研究燃烧室声学特性，分别设计了长度为

0.25 m和 0.4 m两个前测量段。在其他几何参数

不变的情况下，分别在安装不同前测量段条件下

进行了单扇区燃烧室试验，试验表明，当前测量段

长度为 0.25 m时，燃烧室在所有工况均未发生自

激燃烧振荡；当前测量段长度为 0.40 m时，燃烧

室在多个工况发生了自激燃烧振荡。

1. 2 单扇区燃烧室试验结果

表 1给出了前测量段长度为 0.4 m时的典型

试验工况及燃烧振荡情况,表中 Tt3、pt3表示燃烧

室入口温度和压力，Φ表示当量比，Rmf表示主燃

级燃料分级比，f为频率，p max为脉动压力峰峰值。

从表 1中可以看出，在巡航、模拟爬升、模拟

起飞工况，Rmf达到 65%左右时未出现振荡，Rmf

达到 90%时出现振荡；ISA1.0（international stan‑
dard air,100%转速）工况，在 Rmf 达到 90%时也

未出现振荡。

图 2和图 3所示为单扇区燃烧室试验台在巡

航和模拟起飞工况发生燃烧振荡时的典型频谱

图，燃烧室发生振荡时出现一个明显的单峰值，从

中可以看出，巡航状态振荡频率 567 Hz，起飞状

态振荡频率 580 Hz。

图 4所示为不同试验工况燃烧室动态压力

峰‑峰值对比，慢车、进场两个工况无明显振荡，巡

航、模拟爬升、模拟起飞 3个工况燃烧室动态压力

峰‑峰值随试验状态的提高而提高。

图 1 单扇区燃烧室试验台

Fig.1 Single‑sector combustor test rig

图 2 单扇区燃烧室巡航试验工况频谱图

Fig.2 Spectrum of the single‑sector combustor at the
cruise test condition

图 3 单扇区燃烧室起飞试验工况频谱图

Fig.3 Spectrum of the single‑sector combustor at
the takeoff test condition

表 1 单扇区燃烧室试验工况及燃烧振荡特性

Table 1 Test conditions and combustion oscillation
performance of the single⁃sector

combustor

序号

巡航A

巡航 B

爬升A

爬升 B

起飞A

起飞 B

ISA1. 0

Tt3/K

800

800

810

810

810

810

720

pt3/kPa

1 650

1 650

2 000

2 000

2 000

2 000

2 000

Φ

0. 40

0. 40

0. 40

0. 40

0. 44

0. 44

0. 32

Rmf/
%

90

63

65

90

65

90

90

f/Hz

567

567

565

565

580

580

无振荡

p'max/
kPa

24

3

3

44

<4

54
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2 计算模型及计算工况

2. 1 计算模型

声学网络模型一般利用圆柱体或环腔并联或

串联的方式来表示真实的燃烧室结构。本研究将

单扇区燃烧室简化为多个串联的圆柱体，如图 5
所示，共划分为 10段。其中，第 1段代表前测量段

和前置扩压器，第 2段代表燃烧室突扩段，第 3段
代表头部旋流器，第 4~第 9段代表火焰筒区域

（火焰筒横截面积逐渐减小），第 10段代表后测量

段，后测量段 10出口或火焰筒 9出口可以添加临

界孔板。

图 5 单扇区燃烧室试验台热声网络模型

Fig.5 Thermo‑acoustic network model for single‑sector combustor test rig

2. 2 计算工况

本文选取表 1中 ISA1.0、巡航 A、起飞 A三个

工况的气动热力参数作为模拟工况，进行热声稳

定性分析和方法验证。

需要说明的是，热声网络模型采用紧凑火焰

面假设，单个火焰面上延迟时间和增益均匀分

布，本文所述声学网络模型利用单火焰面表达实

际火焰，暂无法区分主燃级燃料分级比对热声稳

定性的影响。可以认为热声网络模型模拟过程

中 ISA1.0、巡航 A、起飞 A三个工况的主燃级分

级 比 Rmf 相 等（均 为 90%），以 做 进 一 步 对 比

研究。

2. 3 平均流参数

采用一维平均流计算程序获得图 5各分段的

平均流参数，用于声学网络特征值求解。为简化

起见，本文仅给出巡航A的平均流参数，如图 6所
示，横坐标 x表示距离前测量段入口距离，左侧纵

坐标表示平均流速度 U，右侧纵坐标分别表示沿

程压力 p、温度 T以及声速 c。

3 声学网络模型

本文基于理想气体、轴向均匀平均流、无黏、

无热导、小扰动假设，开发了单头部燃烧室声学网

络模型。

3. 1 脉动方程

在存在平均流的情况下，燃烧室中的波动包

括上行声波和下行声波，熵波以及涡波。通常，波

的传播方向是任意的，可以分解为纵向、径向和横

图 4 不同试验工况动态压力峰‑峰值对比

Fig.4 Comparison of dynamic pressure peak‑to‑peak
values for different test conditions

图 6 巡航试验工况各网络单元的平均流参数

Fig.6 Average flow parameters for each network element
at cruise test condition
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向传播。对于单扇区燃烧室，可以简化为管道传

播，从而忽略波的横向传播。通过忽略涡波和波

的径向传播，仅考虑纵波情况下，燃烧室内的压力

脉动 p'、密度脉动 ρ'、速度脉动 u'以及温度脉动 T '

可以表示为
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其中
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k±=
Mω∓ || ω2

c̄ ( )1-M 2

k 0 =- ω
ū

α±= ω+ ūk±

（2）

式中 A+表示上传行波幅值，A-表示下传行波幅

值，Ae 表示熵波幅值，k±表示上传和下传行波波

数，k 0表示熵波波数，cp表示比定压热容，γ表示比

热比，ω表示特征频率，ρ̄、ū和 c̄分别表示平均流

密度、速度和声速，α±为中间变量。

3. 2 边界条件

1）全 反 射 边 界 条 件 ，速 度 脉 动 等 于 零 ，

即 u'= 0。
2）压力释放边界条件，压力脉动等于零，

即 p'= 0。
3）临界边界条件，也称 Choked边界条件，

满足

2 u'
ū
+ ρ'
ρ̄
- p'
p̄
= 0 （3）

4）声阻抗边界条件

Z in =
p̂

û (-n )
= ρ0 c0

1 + R
1- R

（4）

式中 n为指向入射波方向的矢量，R为声反射

系数。

一般，将包含火焰筒壁面的所有壁面定义为

全反射边界条件；燃烧室前测量段入口与面积较

大的大容积进气段相连，定义为软声学边界条件；

燃烧室出口定义为硬声学边界条件或临界边界

条件。

3. 3 火焰传递函数

火焰传递函数用来描述热释放脉动和质量脉

动之间的函数关系，可表示为

Q'
Q̄
=-k ṁ 'j

ṁ
exp(-iωτ j ) （5）

式中 Q'和 ṁ 'j 分别表示热释放脉动和火焰面位置

质量流量脉动,Q̄和 ṁ分别表示平均热释放量和

质量流量，k表示火焰强度指数，τ j表示延迟时间。

3. 4 跳跃边界条件

3. 4. 1 两个简单串联管道跳跃条件

对于两个简单串联管道 i和 i+1，经典跳跃条

件如下：

质量守恒方程

ṁ 'i+ 1 = ṁ 'i （6）
能量守恒方程

( ṁ i+ 1Hi+ 1) '= ( ṁ i Hi) '+ Si+ 1Q' （7）
动量守恒方程（面积减小）

S i + 1 ( p 'i+ 1 - p 'i) + ( ṁ i+ 1ui+ 1) '= ( ṁ i ui) '（8）
动量守恒方程（面积增加）

p 'i+ 1 p 'i= é
ë
êêêê ù

û
úúúú( ρi+ 1 ρi ) γ ' （9）

其中 S表示管道面积，ṁ '和H '分别表示质量流量

脉动和焓脉动，u'表示速度脉动。如前所述，Q'表
示热释放脉动，仅在燃烧室入口截面大于零，其他

截面均为零。

3. 4. 2 带冷却流的跳跃条件

对于两个串联管道 i和 i+1，i+1管道上有冷

却气流入管道内部，冷却气质量流量为 ṁ c、温度

为 T c、焓为H c，跳跃条件可以表示为

质量守恒方程

ṁ 'i+ 1 = ṁ 'i+ ṁ c
i+ 1 （10）

能量守恒方程

( ṁ i+ 1Hi+ 1) '= ( ṁ i Hi) '+ Si+ 1Q'+ ṁ c
i+ 1H c

i+ 1

（11）
动量守恒方程

Si+ 1 ( p 'i+ 1 - p 'i) + ( ṁ i+ 1ui+ 1) '= ( ṁ i ui) '+
ṁ c

i+ 1u ci+ 1 （12）
上述方程适用于管道截面面积增加和不变的

情况。

严格来讲，这一跳跃条件的线性化方程中还

需包含 ṁ c、T c、H c的脉动分量，然而，出于实际情

况考虑，由于本模型不求解冷却管道中的流动，在

此忽略这些脉动项。
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3. 4. 3 分流情况的跳跃条件

对于管道 1分流至管道 2和 2b的情形，跳跃

条件如下：

质量守恒方程

ṁ '1 = ṁ '2 + ṁ '2b （13）
能量守恒方程

( ṁ 1H 1) '= ( ṁ 2H 2) '+ ( ṁ 2bH 2b) ' （14）
等熵方程

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

p'2 p'1 = é
ë
êêêê ù

û
úúúú( )ρ2 ρ1
γ '

管道1~2

p'2b p'1 = é
ë
êêêê ù

û
úúúú( )ρ2b ρ1
γ '

管道1~2b
（15）

对于管道 2和 2b合流至管道 3的情形，跳跃

条件如下：

质量守恒方程

ṁ '3 = ṁ '2 + ṁ '2b （16）
能量守恒方程

( ṁ 3H 3) '= ( ṁ 2H 2) '+ ( ṁ 2bH 2b) ' （17）
Borda‑like方程

管道 2~3

[ ]ṁ 2( u3 - u2) '= βS 3 ( p'2 - p'3) （18）

管道 2b~3

[ ]ṁ 2b( u3 - u2b) '= (1- β ) S3 ( p'2b - p'3)（19）
其中 β表示管道 2相比管道 3的分流比。

3. 5 特征方程

将所有声学子单元通过各子单元之间的跳跃

边界条件进行连接，同时考虑火焰面引入网络单

元的能量输入，以及进出口边界条件，即可形成燃

烧室热声系统的控制方程（式（20））：

Mx= 0 （20）

x=

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ü

ý

þ

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

A+
1

A-
1

A e
1

⋮
A+

n

A-
n

A e
n

Q '

（21）

式中M为系统特征矩阵；x为系统的脉动变量；如

前所述,A+、A-、Ae分别表示下传声波、上传声波

以及熵波幅值，下标 1、…、n表示声学网络单元序

号；求解式（21）对应的特征值问题便可得到系统

的特征频率频率和模态分布。

对于上述特征值问题，当且仅当 det（M）=0
时，式（20）有解；通过求解 det（M）=0，即可获得

系统的特征频率 ω。

4 数值计算结果

4. 1 不同工况计算结果对比

利用声学网络模型对表 1中 ISA1.0、巡航、模

拟起飞 3个工况进行了热声稳定性分析，表 2和
图 7给出了燃烧室出口为 Choked边界条件的模

拟结果，g为增长因子，符号为正时表示不稳定，

符号为负时表示稳定。表 2中 ld代表前测量段长

度，lm代表后测量段长度，单位为m；0、1、2分别代

表边界条件为 Opened、Closed以及 Choked；C di和

C do分别表示入口和出口边界条件。从表 2中可

以看出，对于 3个不同的试验工况，在 0~1 000 Hz
内，均获得 10个特征模态和频率，且任意模态下

的特征频率一一对应。其中，ISA1.0工况下的失

稳频率为 537 Hz，巡航工况的失稳频率为 563
Hz，模拟起飞工况的失稳频率为 572 Hz和 849 Hz。

对比 3个不同工况特征频率和增长因子的变

化趋势可知，随工况参数增加，各模态频率逐渐增

加。随工况参数增加，模态 1、3、5、6、9的增长因

子也逐渐增加。特别的，模态 5（失稳模态）的增

长因子随工况参数增加而增加，说明随工况参数

增加，模态 5更不稳定，极限环幅值可能更高，与

图 4所示的试验结果一致。

表 3和图 8给出了燃烧室出口为 Closed边界

条件的模拟结果。对于三个不同的试验工况，在

0~1 000 Hz内，均获得 6个特征模态和频率。其

中，巡航、起飞工况在模态 3的增长因子均为正，

ISA1.0工况在模态 3的增长因子在所有 6个特征

频率中最大，但小于零，除此之外，3个工况在其

他模态的增长因子均为负，说明在燃烧室出口

Closed边界条件下本文研究对象在巡航、模拟起

飞 工 况 下 均 存 在 一 个 失 稳 模 态（模 态 3），在

ISA1.0状态不存在失稳频率，但模态 3最有可能

失稳。其中，ISA1.0工况下最接近失稳的频率为

536 Hz，巡航工况的失稳频率为 569 Hz，模拟起飞

工况的失稳频率为 571 Hz。随 ISA1.0‑巡航‑模拟

起飞的工况参数增加，各模态对应特征频率逐渐

增加。

对比模拟结果和试验结果可知，模拟结果准

确预测了不同试验工况可能出现的失稳频率，燃

烧室出口为 Choked和 Closed边界条件下预测获
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得的失稳频率与试验获得的失稳频率的差值也

在±10 Hz以内，误差百分比在 2%以内。

4. 2 出口边界条件的影响

图 9给出了 ISA1.0、巡航、模拟起飞 3个工况

下 Closed和 Choked两种不同出口边界条件热声

模拟结果对比，从中可以看出，3个不同工况在两

种不同的边界条件下存在相似的规律，在 Closed
边界条件获得的 6个特征频率与 Choked边界条

件下获得的特征频率一一对应，两者具有相同的

模态；Choked边界条件比 Closed边界条件额外多

出 4个特征频率；Closed边界条件获得的增长因

子均小于 Choked边界条件增长因子；两者失稳模

态对应频率近似一致。

以上分析表明，Closed边界条件可以获得与

Choked边界条件相似的模拟结果；Closed边界条

件预测的增长因子均低于 Choked边界条件预测

的增长因子，说明 Closed边界相比 Choked边界会

低估潜在的振荡风险，预测结果更加保守，这是文

表 3 ISA1.0、巡航、模拟起飞状态热声模拟结果（ld=0.4, lm=0, C di=0, C do=1）
Table 3 Thermo⁃acoustic simulation results for ISA1.0, cruise, takeoff test conditions（ld=0.4, lm=0, C di=0, C do=1）

模态

1

2

3

4

5

6

ISA1. 0

频率

169. 2

395. 6

536. 3

662. 5

713. 6

859. 5

增长因子

-311. 4

-240. 1

-1. 4

-314. 1

-57. 3

-140. 3

巡航

频率

170. 1

390. 9

568. 8

669. 3

739. 4

859. 9

增长因子

-272. 1

-208. 8

9. 6

-273. 9

-39. 7

-136. 5

模拟起飞

频率

172. 7

390. 6

571. 3

670. 3

744. 2

862. 2

增长因子

-251. 6

-185. 4

16. 6

-248. 1

-42. 7

-122. 7

表 2 ISA1.0、巡航、模拟起飞状态热声模拟结果（ld=0.4, lm=0, C di=0, C do=2）
Table 2 Thermo⁃acoustic simulation results for ISA1.0, cruise, takeoff test conditions（ld=0.4, lm=0, C di=0, C do=2）

模态

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

ISA1. 0

频率

158. 4

245. 4

368. 6

482. 6

537. 3

619. 9

713. 4

724. 0

829. 5

928. 5

增长因子

-161. 8

-340. 8

-86. 5

-221. 5

6. 2

-186. 9

-49. 7

-185. 7

-81. 5

-72. 7

巡航

频率

160. 4

243.

362. 6

473. 6

563. 1

625. 85

714.

738. 9

823. 8

915. 5

增长因子

-143. 1

-328. 9

-74. 2

-215. 5

27. 2

-182. 4

-148. 4

-42. 2

-126. 4

-44. 8

模拟起飞

频率

166. 5

254. 5

377. 8

502. 1

572. 1

650. 1

744. 5

752. 9

849. 3

978. 9

增长因子

-130. 4

-353. 1

-17. 3

-283. 9

58. 7

-124. 2

-40. 5

-250. 2

10. 8

-143. 6

图 7 ISA1.0、巡航、模拟起飞试验工况热声模拟结果对比

（燃烧室出口 Choked 边界条件）

Fig.7 Comparison of thermo‑acoustic simulation results
for ISA1.0,cruise,takeoff test conditions

（Choked boundary condition at combustor outlet）

362



高贤智等：基于单扇区燃烧室试验的热声模拟方法研究及验证第 2 期

中第 4.1节中 ISA1.0状态在 Closed边界条件下模

态 3不失稳，而在 Choked边界条件下模态 3失稳

的原因。

4. 3 前测量段长度的影响

图 10给出了巡航工况前测量段长度变化对

单扇区燃烧室失稳模态的影响。图中分别给出了

以下 3种情况的模拟结果，为分析方便，记为方案

1、方案 2、方案 3，具体如下：

图 9 Choked和 Closed燃烧室出口边界条件热声模拟

结果对比（ld=0.4、lm=0、Cdi=0）
Fig.9 Comparison of thermo‑acoustic simulation results

between choked and closed outlet boundary
condition at combustor outlet

（ld=0.4,lm=0,Cdi=0）

1）方案 1 lm=0 m，出口 Choked边界条件。

2）方案 2 lm=0.615 m，出口 Choked边界

图 10 巡航试验工况 ld对燃烧不稳定性的影响

Fig.10 Efect of ld on combustion instabilities at
cruise test condition

图 8 ISA1.0、巡航、模拟起飞试验工况热声模拟结果对比

（燃烧室出口 Closed 边界条件）

Fig.8 Comparison of thermo‑acoustic simulation results at
ISA1.0,cruise,takeoff test condition（Closed condition

boundary at combustor outlet）
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条件。

3）方 案 3 lm=0.615 m，出 口 Closed 边 界

条件。

后测量段长度取 0.615 m的原因是模拟实际

后测量段长度。从图中可以看出：

1）方案 1 当 ld 介于 0.35~0.44 m之间时，

触发燃烧不稳定，频率为 540~583 Hz。
2）方案 2 当 ld 介于 0.24~0.46 m之间时，

触发燃烧不稳定，频率为 551~617 Hz。
3）方案 3 当 ld 介于 0.30~0.42 m之间时，

触发燃烧不稳定，频率为 551~631 Hz。
其他 ld情况下，3个案例所有模态增长因子均

小于零，处于稳定状态。

以上分析很好地解释了单扇区燃烧室试验台

在 ld长度为 0.40 m时发生自激燃烧振荡，而 ld长
度为 0.25时未发生自激燃烧振荡的原因。 ld=
0.40 m时正好位于上述 3种情况的振荡区间内，

而 ld=0.25 m时位于上述 3种情况的振荡区间外。

图 11给出了模拟起飞工况前测量段长度 ld
变化对单扇区燃烧室失稳模态的影响，与巡航工

况得到的结论一致，只有当 ld在一定范围内时，才

会触发 560~610 Hz振荡。对比图 10和图 11可
见，图 11中各案例增长因子大于零的区域所对应

的 ld范围较图 10更宽，增长因子更大，说明模拟

起飞状态更容易发生振荡，这与前述研究结果

一致。

综上，前测量段长度变化对单扇区燃烧室的

热声稳定性的影响十分显著，是诱发单扇区燃烧

室自激振荡的主要原因，只有当前测量段长度在

一定范围内时，才会触发自激燃烧振荡。

本文采用单火焰面声学网络模型虽然不能预

测主燃级燃料分级比变化对热声稳定性的影响，

但基于单火焰面的预测结果与分级燃烧室在较高

主燃级燃料分级比时的试验结果相一致，说明单

火焰面声学网络模型可以较好地预测分级燃烧室

在较高主燃级分级比工作时的燃烧不稳定性。对

于燃料分级比对分级燃烧室燃烧稳定性的影响，

可采用双火焰面声学网络模型或三维有限元求解

器 [15]进行模拟。

5 结 论

本文针对单扇区燃烧室试验过程中发生的燃

烧不稳定性现象，利用自主开发的声学网络模型

研究了不同试验工况、出口边界条件、前测量段长

度对燃烧室燃烧稳定性的影响，得出以下结论 ：

1）声学网络模型准确预测了不同试验工况

可能出现的失稳频率，预测失稳频率与试验失稳

频率的误差在±10Hz以内，误差百分比在 2%
以内。

2）燃烧室出口 Closed边界条件可以获得与

Choked边界条件相似的模拟结果，在某些情况下

Closed边界条件预测结果较为保守，但在出口边

界条件较为复杂的情况下，可以作为初始边界条

件进行快速预估。

3）燃烧室前测量段长度对燃烧不稳定性的

影响研究表明，只有当前测量段长度在一定范围

内时，才会触发自激振荡，与试验结果相互吻合，

进一步验证了热声网络模型的准确性。
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