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气相化学反应与声学振荡的耦合机理数值研究 *
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摘 要：通过数值仿真方法针对液体火箭发动机内的气相化学动力学与振荡声场的热声耦合机理进

行了研究。采用任意拉格朗日算法解耦流动与化学源项间的刚性。采用的多步总包反应机理考虑了底层

的准稳态组分脉动。通过入口流量边界的流量脉动向燃烧室中引入纵向声波，并建立了冷流声学相似场

模型以分析热声耦合效应的强度。研究发现：在线性小振幅声场中，气相化学动力学控制的释热系统与

声学振荡无明显耦合激励；在非线性有限幅值声场中，燃烧室压力与释热波动出现“突跃”并表现为陡

峭前沿波，气相化学动力学控制的释热系统与声学振荡发生耦合激励，反应流较其冷流声学相似场的压

力振荡振幅增强约300%。最后分析了耦合激励发生的可能原因，提出了气相化学动力学体系的“释热

分岔”假说。
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Abstract：The mechanism of the coupling between gas-phase chemical kinetics and acoustic fields in liq⁃
uid rocket engines was studied through numerical methods. The arbitrary Lagrange Euler algorithm was applied to
decouple the stiffness between flow and chemical source term. The chosen multistep global reaction mechanism
could consider the pulse of the underlying quasi-steady-state components. Longitudinal acoustic waves were in⁃
troduced into the chamber through mass- flow boundary disturbance. To analyze the magnitude of the thermo
acoustic coupling effect，cold field of acoustic similarity model was established. The simulation results show that
there was not obvious encouraging coupling between thermo system controlled by chemical kinetics and acoustic
oscillation in acoustic fields of little amplitude. However，in the nonlinear acoustic fields of finite amplitude，en⁃
couraging thermo- acoustic coupling was gained with pressure and heat- release oscillation acting as‘abrupt
change’and‘steep rise’. Amplitude of pressure oscillation in reaction flow was 300% stronger than that in its
cold field of acoustic similarity. At last，the possible reason for the excitation was analyzed and the presumption
of heat release bifurcation in gas-phase chemical kinetic systems was presented.
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1 引 言

液体火箭发动机高频燃烧不稳定是一种热声耦

合现象［1］，可由 Rayleigh 准则进行描述，这一准则早

在 19世纪就被发现且至今仍在燃烧不稳定研究领域

享有基础性地位。Rayleigh准则本身是简单的，将其

置于液体火箭发动机具体的环境中却立刻变得捉摸

不清。液体火箭发动机内流场是一个复杂的物理化

学系统，其包含雾化、蒸发、湍流、燃烧等多个子过

程，其中哪些子过程可以作为燃烧不稳定的控制机

制至今未有定论。

为了研究释热与声场的耦合机理，有必要对燃

烧当中的各子过程与声场的相互作用机制进行单独

研究［2～4］。长期以来，特征时间较长的喷雾和蒸发过

程一直是燃烧不稳定领域的重点研究对象［5，6］，两者

在释热链中是热释放速率的决定性因素且与声学过

程的固有频率相当。除此之外，近年来相关文献通

过在仿真中采用 LES或 DES湍流模型捕捉瞬态湍流

结构来研究湍流对燃烧不稳定的影响，其中比较有

代表性的是普度大学 Smith等的研究［7］，他们认为大

尺度的涡撞击破碎引发的周期性释热脉动可能成为

燃烧不稳定的驱动机制。

理论上说，液体火箭发动机内流场流动燃烧的

诸多子过程均是驱动燃烧不稳定的潜在因素，然而

热释放的最终途径化学动力学过程由于特征时间极

短而被长期忽视，特别是针对气相化学动力学与声

场耦合机理的仿真研究相对匮乏。在十分有限的研

究文献当中，均未对化学动力学释热过程进行充分

的孤立，因而难以得到较为明确的结论，仍存在一系

列重要的问题亟待被解答。鉴于此，本文构建了可

进行考虑了底层基元反应的多步总包化学动力学计

算的任意拉格朗日算法平台，并在此基础上研究了

气相化学反应与声学振荡的耦合机理，提出了冷流

声学相似场的分析模型，探讨了化学动力学过程作

为高频燃烧不稳定的控制因素的可能性。

2 数值方法与模型

2.1 数值算法

想要深入研究气相化学反应释热过程对燃烧不

稳定的作用机制，就必须要引入多步化学反应机理

模型。然而，多步化学反应的时间尺度远小于流场

的流动时间尺度，导致流动控制方程中的组分、能量

输运方程出现了刚性化学动力学源项。这种流动与

化学源项之间的刚性耦合可以通过运算分离算法消

除［8］。本文采用任意拉格朗日欧拉（ALE）运算分离

算法作为 CFD 核心算法，此算法将一个时间步长分

为 A，B，C三个阶段进行计算。前两个阶段为拉格朗

日计算，不计算对流项，其中 A阶段只进行化学动力

学源项的计算，B 阶段采用类似 SIMPLE 算法的半隐

式迭代法求解压力-速度耦合场；最后 C阶段为欧拉

计算，求解对流项［9］。

燃烧室内流场采用欧拉坐标系下的完全 N-S方

程进行描述，N-S 控制方程的通用形式参见文献

［10］。方程的空间离散为二阶精度，时间离散采用

一阶向前差分。

2.2 物理模型

为了保证对化学动力学释热过程的孤立分析，

湍流模型采用标准 k-ε湍流模型。大涡模拟、分离涡

模拟等瞬态湍流模型可以捕捉到诸如漩涡脱落这种

强瞬态湍流结构，而这类瞬态结构可能和声学振荡

发生周期性耦合诱发不稳定从而影响仿真结果的分

析［7］，因而选取了雷诺时均的湍流模型。

化学动力学模型采用通用有限速率化学反应模

型。湍流与燃烧的相互作用作如下处理：流动为燃

烧输运组分和参数，燃烧为流动提供组分源项和能

量源项。化学动力学方程组如下

ì

í

î

ïï
ïï

dYkdt = Wkω̇k

ρ

dTdt = - 1
ρc̄p
∑
k = 1

K

hk ω̇kWk

（1）

式中 T 表示单元温度，Yk 表示组分 k 的浓度，ρ

表示单元密度，c̄p 表示平均定压比热，hk 表示组分 k

比焓，ω̇k 表示组分 k 的摩尔生成率，Wk 表示组分 k

的摩尔质量。

化学反应机理采用正十二烷多步总包机理，此

机理包含了 34组分、31步的总包机理及底层的 52组

分、217 步的骨架机理，由正十二烷的详细反应机

理［11］通过直接关系图法（DRG）结合计算奇异值摄动

法（CSP）的机理简化方法获得，可以考虑底层基元反

应的准稳态（QSS）组分的浓度脉动。在求解 QSS 组

分浓度时采用 LQSSA 方法，解耦 QSS 组分间的非线

性耦合，并通过拓扑分析的结果使用高斯直接消除

法求解 QSS浓度线性方程组［12］。采用刚性积分求解

器 VODE 解化学动力学方程组（1），并采用基于粒度

细化的动态负载平衡技术搭建 MPI并行环境以提升

化学动力学计算效率［13］。

2.3 仿真对象

选用文献［14］的缩比实验平台进行仿真研究，
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选取其中编号为 15D1的工况作为仿真工况，在实验

当中，此工况表现出了典型的纵向不稳定燃烧。缩

比燃烧室结构如图 1所示。

Fig.1 Structure schematic diagram of the subscale

combustion chamber

燃烧室头部为单喷嘴气液喷雾燃烧，中心为氧

化剂入口，氧化剂由比重为 42%的氧气与 58%的水

气构成，外侧环缝为煤油的旋流入口。实验当中的

重要参数及结果如表 1所示。

Table 1 Important parameters of the experiment

Chamber length/cm
Chamber diameter/mm
Throat diameter/mm

Oxidizer entrance diameter/mm
Fuel entrance circular seam width/mm

Oxidizer flow rate/(g/s)
Fuel flow rate/(g/s)

Steady-state pressure of chamber/MPa

38.1
46.5
20.8
20.5
0.889
462
74
2.21

在仿真时并未考虑液相过程，采用气气喷注的

方式组织燃烧。气气喷注不同于气液喷注，会导致

仿真流场的温度分布与实验情形差异明显，这会影

响到燃烧室内释热与声学的时空交互作用从而可能

无法获得实验当中的不稳定现象。然而，本文的目

的并非复现实验现象，而是仅将此实验工况作为一

种基础工况，用气气燃烧取代气液燃烧从而排除了

液相的喷雾、蒸发等可能影响系统稳定性的因素，加

之 k-ε湍流模型的使用，最终孤立了化学动力学过

程，使之成为燃烧释热的控制过程与决定系统稳定

性的最重要因素。

图 2是本文所用的计算网格，网格数约为 11万，

经网格独立性验证，此计算网格满足仿真要求。监

测点选在燃烧剧烈的上游区域。

入口边界采用质量流量边界，出口边界外推。

初始时刻高温氮气充斥整个计算区域以达到点火的

目的。

Fig. 2 Computational mesh

3 无声场激励下的仿真结果及分析

仿真计算过程中，为了减小分离误差的影响，仿

真时间步长选取为 1.0×10-7s。

Fig. 3 Pressure variation of monitoring point

图 3是监测点的压力变化曲线，仿真初始阶段监

测点压力曲线振荡上升，在 3ms附近达到峰值后开始

振荡下降，同时振荡幅值逐渐衰减。在 11ms后曲线

趋于平稳，最终的稳态压力约为 2.37MPa，与实验的

稳态数据相差较小（见表 1），但仿真工况表现出了线

性稳定性。系统表现出稳定性的原因在于系统当中

的声能激励因素（热声耦合效应）未能克服声能阻滞

因素（边界及粘性对声能的耗散），后者关系到燃烧

室的声学特性，本文的重点在于考察前者，即单纯的

化学动力学过程控制的释热能否与声波发生耦合互

激从而成为燃烧不稳定的潜在诱发机制。

为了分析化学动力学过程作为燃烧不稳定的激

励因素的可能性，本文通过向燃烧室中引入声场来

考察气相化学反应与声学振荡的耦合机理。

4 声场的激励方式

本文在稳态流场的基础上采用入口流量边界引
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入脉动量的方法在燃烧室内激励声波［7］，这种方法比

较容易在边界设定扰动条件，且诱导效果明显，并对

算法的稳定性和收敛性影响较小。为激励纵向声

波，在氧化剂与燃料入口加入同频率、同相位的扰

动，入口流量表达式如下

ṁ = ṁmean(1 + a)∑
i = 1

n sin(2πfit) （2）
式中 ṁ 为瞬时总质量流量，ṁmean 为平均质量流

量，a 为扰动振幅，fi 为扰动频率。

5 释热系统在有限幅值扰动激励下的响应

燃 烧 室 在 仿 真 工 况 下 的 一 阶 纵 向 振 型 约 为

1300Hz，此声学振型在实验当中表现出了最不稳定

的性质，以此振频作为扰动信号的频率；流量扰动法

的最大幅值可达到稳态流量的 100%，以此作为扰

动信号的振幅，考察此时燃烧室的压力振荡与释热

响应。

图 4是燃烧室的压力与释热振荡曲线。压力曲

线在第四周期发生“突跃”，在“突跃”后振荡逐渐增

大直至以较大幅值稳定振荡，在“突跃”后，压力与释

热每一周期的波动均存在陡峭前沿，这种陡峭前沿

波更接近于真实燃烧不稳定发生时所观测到的波

形［1］。释热曲线呈现出了高频小幅的振荡，这种振荡

应为基元反应中的瞬态组分脉动所引发。

Fig. 4 Pressure and heat-release oscillation

此外，由 Rayleigh 准则可知：热声耦合发生正向

激励的必要条件是释热与压力的振荡保持相位一致

性。由于多步化学动力学系统在基元反应中存在着

链传递和压力敏感反应等机制，因而在声场波动影

响下的释热波动相较于声场波动发生了小幅相位偏

移，但基本保持了相位一致，这种同相性意味着单纯

由气相化学动力学控制的释热过程与声学过程存在

着能够发生耦合激励的基础。

为进一步明确化学动力学过程是否增强了声学

振荡，需要一个对比参照的系统，这个系统应该提供

声波的原始振荡强度，并且应保持除化学动力学过

程以外的最大程度的近似，以较好地剥离化学动力

学因素的影响从而方便对其单独研究。为此，本文

建立了冷流声学相似场的对比模型。

对应于反应流流场，在相同质量流量边界的基

础上，考虑化学动力学的组分源项但不加入化学动

力学能量源项从而建立冷流流场，两者最大的区别

在于是否存在释热。为了使冷流的流场平均声速和

平均压力与反应流相当，提升入口边界的初始温

度。如此一来，两者的固有振型一致、质量流量和平

均室压相同，唯一的区别在于反应流通过化学动力

学释热获得温度而冷流相似场在入口处直接给定。

这样，就可以量化释热过程对声学过程的激励效应

的大小。

图 5对比了相同振幅扰动下的反应流压力响应

和其冷流声学相似场的压力响应。冷流声学相似场

压力振荡的最终幅值与反应流突跃前的振荡幅值基

本一致，因此可以断定化学动力学的释热过程确实

增强了压力振荡。比较图 4中的压力曲线和图 5（a）
可以发现，在反应流的振荡达到稳定后，较其冷流声

学相似场的振幅增强约 300%。多步化学动力学过

（a）Pressure response of cold flow

（b）Pressure response of reaction flow

Fig. 5 Comparison of chamber pressure response under

disturbance of 100% amplitude
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程与声学过程耦合发生了相互激励，而这种相互激

励的产生可能与“突跃”和“陡峭前沿”有着密切的联

系，也有可能与瞬态组分脉动所引发的高频释热脉

动有关。

6 释热系统在小振幅扰动激励下的响应

取扰动幅值为 0.5%，此小振幅下的声学过程基

本是线性的［15］。图 6对比了线性声场中的反应流场

与其冷流声学相似场的压力波动及频谱。反应流与

其冷流声学相似场对线性扰动的压力波动响应基本

一致，化学动力学释热过程未能与声学过程发生明

显的耦合激励。在线性扰动下，燃烧室的压力波形

更加趋近于标准的正弦波形，不再具有“突跃”及“陡

峭前沿峰”等非线性现象。

图 7对比了线性与非线性扰动下的系统释热响

应。线性扰动下与非线性扰动下的释热曲线均存在

（a）Pressure fluctuation of reaction flow （b）Frequency spectrum of pressure
fluctuation of reaction flow

（c）Pressure fluctuation of cold flow （d）Frequency spectrum of pressure fluctuation of cold flow

Fig. 6 Comparison of fluctuation intensity

（a）Heat-release response in linear acoustic field （b）Heat-release response in nonlinear acoustic field

Fig. 7 Comparison of heat-release response
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着高频小幅振荡，然而线性扰动下并未发生明显的

热声耦合激励，因此，高频小幅的释热振荡并不是声

波放大的诱因。由于这种高频小幅的释热振荡能量

太低且频率太高导致了压力波无法对其进行充分的

响应，因而与高频脉动的释热曲线相对的压力曲线

十分光滑。

7 分析与讨论

在有限幅值扰动激励的非线性声场中，压力波

动“突跃”后发展成为具有陡峭前沿的压力振荡，化

学反应释热与声波发生了耦合激励；而在小幅值扰

动激励的线性声场中，化学反应释热与声波并未发

生明显互激。在两种情形下，两者的释热过程均是

以小幅高频脉动进行的，前者存在着后者所没有的

非线性现象，前者发生热声激励耦合而后者没有，因

此可以基本认为：化学动力学释热与声学过程的相

互激励作用来自于“突跃”和“陡峭前沿”，瞬态组分

的高频脉动对声学过程并无影响。

在非线性声学振荡下的系统的释热响应之所以

会发生“突跃”，可能与气相化学动力学控制的释热

系统自身蕴含的分岔特性的相关。化学动力学系统

存在着“点火延迟”、“可燃极限”等概念，这些概念当

中蕴含着发生释热分岔的可能性。

在化学动力学释热过程中，存在起链、链传递等

子过程，因此会出现以温度迅速跃升为标志的点火

点。图 8给出了在混合比为 1.0，初温 1200K条件下，

环境压力分别为 2MPa 和 4MPa 时，简化机理在 0-D
匀质反应器中的温度对时间的变化曲线。由图可

知，在不同压力下，温度曲线会出现平移，压力越高，

曲线向左平移幅度越大。以拉格朗日法的观点来

看，图中的时间轴近似代表了燃烧室中的空间位

置。如此一来，在竖直方向划一直线交不同环境压

力下的曲线于两个交点，则这两点代表了同一空间

位置在压力波动下的温度响应，而这种温度响应直

接反映了释热响应。若两个交点分别处于各自曲线

的未燃区和已燃区，则压力的波动就造成了燃烧室

中某处的燃烧行为发生了分岔。

图中两曲线所围成的近似矩形的区域为此压力

振荡下的释热响应敏感区域，压力越高曲线向右平

移越大，也就意味着敏感区域会随着压力波动的增

大而扩大；同时，在同一空间区域的释热波动也会

增大。

在非线性声场下出现了的“突跃”，可能就源于

上游某区域由于压力的大幅振荡所导致的局部释热

分岔，这种分岔反过来激励了压力波的振荡，从而形

成正反馈，出现了热声耦合激励的现象。之所以线

性声场下热声效应不明显，其原因可能在于小波动

线性条件下压力接近的两条曲线的敏感区域基本不

存在从而无法发生剧烈的释热分岔。

Fig. 8 Temperature variation in different pressure

conditions

8 结 论

（1）气相化学动力学控制的释热系统与线性小

振幅声波无法发生明显的耦合激励。

（2）声学过程对化学动力学的高频小幅释热脉

动无响应。

（3）气相化学动力学控制的释热系统与非线性

有限振幅声波可以发生明显的耦合激励，发生耦合

激励后的压力振荡较冷流声学相似场振幅增大了约

300%。这一激励产生的原因可能是化学动力学释热

系统的释热分岔效应所致。

（4）气相化学动力学释热过程无法成为线性不

稳定的控制因素，然而在燃烧室发生非线性振荡时

（自激或外激），它可能会促进热声耦合的激励效应。
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