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摘 要：围绕固体火箭发动机燃烧不稳定的研究现状及未来发展趋势进行了探讨。为了深入认识固

体火箭发动机中的燃烧不稳定现象，并形成对其进行准确预示和有效抑制的方法，需要解决理论、计算

及实验多方面的基础问题：燃烧不稳定的物理机制，不稳定的预示方法，发动机中各种增益和阻尼因素

的特征，振荡增长过程中触发和极限环形成的机理，不稳定抑制技术及地面实验的等效分析方法。最后

给出了总结与建议，明确了固体火箭发动机燃烧不稳定研究的目标和方向。
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Advances and Prospects of Combustion Instability
in Solid Rocket Motors
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Abstract：The state of art and possible future development of the combustion instability in the solid rocket
motor are discussed. Several fundamental problems in theoretical，numerical and experimental studies should be
taken care of for a deep insight of the combustion instability phenomenon in solid rocket motors，a reliable predic⁃
tion method and an effective controlling technique，including the physical mechanism of the combustion instabili⁃
ty，the instability evaluation method，the characteristics of the excitation and damping factors in the motors，the
mechanisms of the triggering and the birth of limit cycle in the growing oscillation，and the controlling technique
of the instability，as well as its ground test with the equivalency relation between the ground and flight tests. At
last，the conclusions and suggestions are given，emphasising the directions and objectives for the study of the
combustion instability in solid rocket motors.
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1 引 言

尽管固体火箭发动机作为航天发射助推器或各

类武器主动力的成功应用已经超过 50年，但大型分

段发动机、各种尺度的战术导弹发动机都曾被燃烧

不稳定困扰［1-5］，燃烧不稳定问题始终是工业界和学

术界面临的严峻挑战。固体推进剂组元众多，反应

复杂；燃烧在高温、高压下进行，气相燃烧在近表面
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1mm内的薄层中完成，实验研究的难度大。建立准

确的燃烧模型，尤其是动态燃烧模型当前仍是一个

难点。推进剂的燃烧耦合响应是发动机燃烧不稳定

最主要的增益因素，燃烧增益难以准确建模导致燃

烧不稳定难以准确预示，金属的分布式燃烧使燃烧

响应的预测更加复杂。尽管在理论上难以准确预示

燃烧不稳定，但是由于影响燃烧不稳定的主要增益

和阻尼因素大致清楚［6-7］，采用综合治理的手段可以

抑制大多数发动机中出现的燃烧不稳定问题［8］。由

于对燃烧不稳定的产生没有准确的预测方法，在实

际工作中该问题至今仍表现出多发性和顽固性，加

上有些时候导弹总体对发动机技术指标的限制，使

得一些发动机的燃烧不稳定问题非常棘手。因而，

在固体火箭发动机燃烧流动领域，不稳定燃烧存在

诸多需要解决的重要问题［9］。

本文将对固体火箭发动机燃烧不稳定的产生机

理、理论分析方法、主要增益与阻尼、预示方法和地

面实验验证方法做较为详细的综述，并对未来的发

展提出研究建议。

2 典型的固体发动机燃烧不稳定

目前固体发动机主要出现两类典型的燃烧不稳

定问题：涡脱落主导的燃烧不稳定和燃烧响应主导

的燃烧不稳定。

2.1 涡脱落主导的燃烧不稳定

固体火箭发动机中有三种形式的涡脱落（图 1）：

转 角 涡 脱 落（Corner vortex shedding）、障 碍 涡 脱 落

（Obstacle vortex shedding）和表面涡脱落（Surface vor⁃
tex shedding）。转角涡脱落容易出现在中小尺度的固

体火箭发动机中（如战术导弹发动机），后两种主要

发生在分段固体发动机中（如大型固体运载火箭和

助推器）。

对于航天发射用大型分段式固体发动机的燃烧

不稳定问题，早在 20世纪 90年代欧洲研究者就开展

了深入研究［10-11］。法国的 ASSM（Aerodynamics of seg⁃
mented solid motors）和 POP（Pressure oscillations pro⁃

gram）研发计划发现了表面涡脱落和铝燃烧对燃烧不

稳定的增益作用［5］，同时也发现 P230缩比发动机内

由燃烧形成的头部空腔和嵌入喷管带来的尾部空腔

对压强振荡都有明显的增益作用［12-13］，如图 2所示。

与欧洲在 AIAA会议上大量报道研究进展不同，在

1995年 Flandro［14］提出涡对火箭发动机稳定性影响之

后，美国在发动机内涡脱落方面的研究报道较少。

总之，对涡脱落主导的燃烧不稳定问题的相关

研究较多，能够较好地解决工程上所遇到的此类燃

烧不稳定问题。但是，目前关于声涡耦合规律的研

究，更多的是通过实验和数值模拟来分析声涡耦合

现象的发生条件及其抑制方法。从学术角度来看，

仍不清楚声涡耦合过程中声对涡调制作用的详细机

制。大量的研究均表明，导致声涡耦合的频率不是

一个固定的点，而是一定的频率范围。文献［15］和

［16］研究了声对涡的调制作用，在保持流动参数不

变的条件下，通过外加激励或改变结构长度改变声

场的频率，都可以观察到涡卷起与合并以适应声频

率的现象。在固体火箭发动机燃烧室内，何种结构

和流动条件下产生的涡能够被调制，目前还缺乏深

入的研究。

涡脱落导致的压强振荡一般振幅较小，但在燃

烧响应的共同作用下，压强振荡可以达到很高的水

平（图 3）。这种压强振荡在工程上相对容易抑制，当

前的大涡模拟技术能够很好地模拟，并通过结构改

进抑制，图 4展示的是某发动机出现的涡脱落以及通

过改进结构后涡脱落的抑制情况。文献［17］采用一

种新的分段发动机前端绝热结构，通过三维构型设

计使得障碍涡脱落的相干性降低（如图 5），减小涡脱

落撞击喷管后产生的声激励，相对于对称结构设计，

这种三维结构可以明显降低分段发动机中的压强

振荡。

2.2 燃烧响应主导的燃烧不稳定

战术导弹用固体火箭发动机的燃烧不稳定通常

出现在发动机工作的末期，此时发动机燃烧室中没

有明显的转角，内部结构和流动条件也不大可能产

Fig. 1 Vortex shedding in SRM[5]
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生表面涡，针对某发动机的数值模拟工作验证这一

点。这种燃烧不稳定具有典型的非线性燃烧不稳定

的特征，即触发、平均压强上升和极限环振荡，如图 6
所示。发动机在某种扰动的激励下触发燃烧不稳

定，并迅速达到极限环状态。改变推进剂配方、降低

压强耦合响应对此类燃烧不稳定有一定的抑制效

果，但并不完全奏效。当前，此类燃烧不稳定无论在

理论上和工程上都非常棘手，目前尚无可靠的方法

预示此类燃烧不稳定。

2.3 线性和非线性燃烧不稳定

在描述不稳定燃烧行为时，会用到线性不稳定

与非线性不稳定的概念。笼统地讲，线性不稳定意

味着压强振荡的振幅是指数形式增长，而非线性燃

烧不稳定则表现为典型的非线性特性：触发、平均压

强上升和极限环振荡。两种不稳定行为之间并非是

绝对孤立的，通常情况下，线性不稳定在经过初始增

长之后，由于增益和阻尼的动态变化，非线性占据主

导作用，最终会发展为极限环振荡（见图 7）。如果发

动机工作时总是会出现燃烧不稳定，则认为发动机是

线性不稳定的；如果同样的发动机在某些状态下是稳

定的，而在另外一些特定工作或激励状态下表现出燃

烧不稳定，则认为该发动机是非线性不稳定的。

在进行燃烧稳定性理论分析时，同样会出现线

性与非线性的概念，此处是指所用的分析方法是线

性模型或非线性模型。线性模型是基于线性化分析

方法建立的模型，只能预示燃烧不稳定的发生趋势；

非线性模型则是基于非线性分析方法建立的模型，可

以预测稳定性区间、触发条件和最终的极限环振幅。

Fig. 2 Acoustic-vortex coupling in SRM[12]

Fig. 3 Combustion instability in SRM

（non-dimensional time t͂ = ta/L，non-dimensional pressure p͂ =
p/p̄，a-local speed of sound，L-characteristic length，p̄-mean

chamber pressure）

Fig. 4 Vortex shedding suppressed by modifying grain

configuration

（non-dimensional coordinate x͂ = x/L，y͂ = y/L）

Fig. 6 Nonlinear combustion instability

Fig. 5 Vortex shedding with different coherent for 3D and

axial symmetric configuration [17]
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3 燃烧不稳定预示方法

基于固体火箭发动机的设计参数和固体推进剂

性能参数进行燃烧稳定性的预示对工程研制非常重

要，但由于燃烧不稳定现象的复杂性，目前仍无令人

满意的通用方法。当前对固体火箭发动机燃烧不稳

定的研究大体可以分为三类：理论分析方法、实验方

法和数值模拟方法。一个有效的不稳定预示方法，

需要以适当的理论分析为基础，结合相应的实验验

证，补充一定的数值模拟，建立起燃烧稳定性边界与

发动机参数间可靠的关联规律。因此，理论分析研

究在燃烧不稳定预示中扮演着至关重要的角色。

从数学上讲，燃烧稳定性的传统理论分析方法

可分为线性方法和非线性方法。线性分析方法将发

动机简化为一个线性系统，其稳定性由总增益系数

的正负来判断，正的增益系数意味着发动机内部的

小扰动将被逐渐放大，即有不稳定的产生。发动机

在产生线性不稳定之后，振幅经过短暂的指数增长

之后，大多数发动机会由于非线性的作用而产生极

限环振荡，即压强振荡幅值会维持一定的水平，此时

已发展为非线性不稳定。有些发动机会表现出双稳

定性，即发动机是线性稳定的（总增益系数为负），但

是当扰动幅值较大时则会激发出非线性不稳定行

为。此时线性简化模型显然不再适用，需要在线性

分析的基础上考虑非线性效应：一方面可以预测发

动机在大扰动下激发非线性不稳定的临界幅值，另

一方面也可以刻画平均压强上升和极限环振荡等远

离线性区的动力学行为，从而描述发动机非线性燃

烧不稳定的剧烈程度。

3.1 线性分析方法

对于燃烧响应主导的燃烧不稳定分析，Culick做
出了诸多开创性工作：包括推进剂燃烧响应及燃烧

室动力学分析两方面。在推进剂燃烧响应方面，Cu⁃

lick［18］对 1950~1960年间提出的诸多燃烧响应模型进

行了系统性研究，揭示了这些模型间的联系，并将其

归为一类模型，被统称为准稳态均质一维（Quasi-
steady homogeneous one-dimensional，QSHOD）模 型 。

在燃烧室动力学方面，建立了燃烧室内流动的完整

的控制方程，并提出基于 Galerkin法的系统性分析方

法，成为后来理论分析的基础［19］。

美国于 1976年开发出标准的稳定性预测程序

（SSP），综合发动机内各物理过程的线性行为特征，

对发动机是否具有产生声不稳定的趋势进行预测。

该程序包含的激励和阻尼机制全面，拓展性强，因此

得到了广泛的应用。国内当前对固体发动机的燃烧

稳定性分析也大多采用线性分析方法。

另一方面，涡脱落主导的燃烧不稳定问题的核

心不稳定机理为流动不稳定，因此相关研究主要集

中在侧向加质管流的稳定性方面。由于侧向加质管

流在实际研究中多使用多孔介质作壁面，因此该流

动又称为多孔介质管流，最早由 Berman提出并求出

其稳态解［20］。Culick［21］和 Flandro［22］基于稳态解发展

了侧向加质流场对各种小扰动的稳定性分析方法，

因此该问题也称为 Taylor-Culick（TC）流。TC流的流

动稳定性分析可以揭示发动机中仅侧向加质影响

时，涡在扰动作用下的动力学特性及流动不稳定产

生的机理。

TC流的流动不稳定分析属于流动稳定性的线性

分析范畴：首先对 TC流的 Navier-Stokes方程在稳态

解附近进行线性化处理，得到线性扰动方程；然后研

究线性扰动方程在各种形式的扰动波作用下的时空

发展特性，从而预测不稳定的产生。由于扰动方程

的复杂性，声涡耦合产生的不稳定很难像燃烧响应

主导的不稳定那样使用解析的方法进行分析，而是

需 要 采 用 半 解 析 或 数 值 的 方 法 ，例 如 Majdalani
等［23-25］的多尺度渐进匹配展开分析、Boyer等［26］的谱

方法分析等。国内结合分段发动机的流动稳定性也

开展了类似的研究工作，谱方法中存在的网格依赖

性或区域依赖性问题基本得到解决［27-28］。这些不稳

定分析方法的本质是求解扰动方程的特征值问题，

计算结果对于一定参数范围内的不同形式扰动都适

用，具有一定普适性。

3.2 非线性分析方法

发动机燃烧不稳定的一个显著特征就是周期性

大幅度的压强振荡，但因为数学分析的复杂性，非线

性分析方法的进展一直比较缓慢。例如，早在 1964
年，Brownlee［29］就发现了不稳定燃烧时燃烧室内声波

Fig. 7 Linear and nonlinear combustion instability
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会发生非线性畸变，直到 Flandro［30］引入能量平衡法

对积分系统进行分析才能较准确地将这一因素纳入

考虑。

Flandro等［31］将固体火箭发动机燃烧不稳定的非

线性特性总结为：压强极限环境振荡、平均压强上升

以及触发现象。从实际应用的角度，燃烧稳定性的

线性分析方法有两个主要缺陷：其一，只能预示发动

机在某状态下是否会因小扰动作用而出现燃烧不稳

定，并不能得出不稳定的严重程度，即无法得出压强

振荡的振幅、无法计算出平均压强上升的情况；其

二，无法预示线性稳定的发动机在大扰动下是否会

被触发燃烧不稳定，这种燃烧不稳定似乎表现出的

某种随机性——地面试验和部分飞行试验中发动机

都能正常工作，但在特殊飞行条件下可能出现不稳

定。从数学上讲，这两个缺陷都是由于线性分析方

法中忽略非线性项，从而无法准确描述大幅度扰动

的动力学特性所导致的。这种不准确分为两个层

次：第一，分析结果定性准确而定量不准确，这种不

准确对应于第一个问题，即线性分析方法可以预测

不稳定的发生，但无法给出具体振荡幅值、压强上升

等定量信息；第二，分析结果定性也不准确，非线性

系统在参数变化时可能会出现解的性质和数目的变

化，大振幅扰动通常会将系统带到另一个状态，这种

不准确对应于触发现象，线性分析方法完全失效。

对于线性分析方法定性准确而定量不准确的情

形，可以引入适当的修正。法国的“软件和工程组

织”（SEA）将两种非线性模型（气体动力学方法和能

量平衡法）应用到 SSP中以预测振幅。对于简单的圆

柱形通道，两种方法的结果相近；针对星孔装药，前

者得出的结果较为合适。由此可见，国外对复杂装

药构型固体发动机的燃烧不稳定问题还没有一个非

常准确的预测方法，同时由简单圆柱形通道得出的

结论不能直接应用到复杂装药构型的固体发动机

中。1995年 Flandro［14］引入了新的旋流修正来保证无

滑移边界条件，此外还删除了速度耦合项，因为通过

实验测得速度耦合响应存在很大的困难，2003年又

引入涡量和粘性修正［32］；同时，Flandro等［31］对发动机

中出现的极限振幅、触发振幅和燃烧室平衡压强变

化的真正原因给出了解释；此外，Flandro等［33］还研究

了平行波入射对燃烧不稳定触发机理的影响。尽管

Flandro等［34-35］在 2004年的研究成果能够很好地解释

某一发地面实验的典型非线性不稳定特征，但是在

更多的实际发动机分析中还是存在很大的问题。

Flandro等从能量守恒的角度出发，以 Culick的气体

动力学方法为基础，提出了预测非线性燃烧不稳定

的能量平衡方法［30-31］。该方法根据 Brownlee的实验

观察，假设压强振荡达到极限振幅状态后，振荡波是

一种前沿陡峭的行激波，激波带来的熵增导致系统

能量的耗散，从而使振幅稳定在极限状态。能量平

衡法的计算中所需要的数据有工作压强、燃烧室结

构参数、推进剂燃速和导纳函数等。其中，推进剂和

发动机结构参数均是已知的或经过计算可以得到

的，只有推进剂的声导纳需要通过实验得到。该方

法是基于积分形式的流体力学方程组进行分析，因

此计算中不会出现大型偏微分方程组求解，可以通

过简单的数值计算对极限振幅与平均压强变化进行

耦合求解，可以对发动机平均压强上升、压强振荡及

触发等非线性行为进行预测，计算效率高于理论模

型预示方法和 CFD方法。

对于另一种情况，即线性分析结果定性上也不

正确的情形，则必须依赖于非线性动力学分析。

Baum等［36］，Culick等［37］及Wicker等［38］等指出，触发现

象在数学上是由亚临界分岔导致的双稳态区导致

的，其必要条件是非线性的燃烧响应。其中，Baum，

Levine引入了压强线性、速度非线性的燃速模型，Cu⁃
lick引入了基于 Galerkin模态系数的一般非线性燃速

模型，而Wicker则引入了包含压强和速度二阶非线

性项的燃速模型。基于这些不同的燃速模型的非线

性分析都可以获得类似的亚临界分岔特性。印度理

工学院 Madras分校的 Mariappan等［39］则引入了准稳

态一维均质燃速模型作为燃速控制方程与燃烧室非

线性声学方程耦合进行研究，并提出了一种新的燃

烧不稳定机制。

Sujith团队将流体动力学不稳定领域的非正交

（或非模态）不稳定机制引入到热声耦合系统中，具

体到固体火箭发动机，燃烧室声学系统和推进剂燃

烧响应这两个系统都存在非正交效应［40］。这一不稳

定机制出现在模态不正交的系统中：扰动引入系统

后，即使该系统线性稳定，在各个模态上的扰动分量

都衰减，但由于模态间投影不为 0，总的扰动仍可能

在一定时间内增长；虽然这一暂态增长在线性系统

中最终还是会衰减，但对于非线性系统，若暂态增长

的幅值比较高，则相当于向系统中引入了一个大扰

动，可能导致触发不稳定。Mariappan等［39］证实了固

体火箭发动机非线性声学方程与准稳态一维均质燃

速方程的耦合系统中确实存在这种机制：在某线性

稳定工况下，引入 1%的小扰动，系统最终进入了不

稳定状态。

1925



推 进 技 术 2021 年

上述研究都是围绕燃烧响应主导的燃烧不稳定

展开的。对于涡主导的燃烧不稳定，非线性分析困

难得多。这是由于涡的产生和发展过程是一个复杂

的大尺度多维流体动力学过程，很难像燃烧响应那

样简化为简单微分方程或代数方程。因此，对于涡

主导的燃烧不稳定现象，虽然涡本身是对流控制下

典型的非线性过程，目前成熟的理论分析仍止步于

上节所述的线性分析方法。鉴于此，对该现象的研

究通常采用理论与数值模拟及实验相结合的形式：

Apte等［41-43］对自由发展及外加激励情况下的侧向加

质流动开展数值研究，总结了不稳定现象的规律，并

通过大涡模拟研究了燃烧室中不同位置处涡的特征

及转捩特征，总结了侧向加质导致的流场新特性；La⁃
boureur等［44］设计了多孔介质腔实验，对数值方法进

行了校核，研究了流道高度与流动不稳定的关系。

欧洲学者开展的 POP研究项目中，燃烧不稳定是围

绕实际发动机/模型实验结果开展的，通过对涡量项

合理的建模和校正，可以构造出比较准确的发动机

一维非定常流动模型，例如 Laureti等［45］的模型可以

复现实验中的不稳定曲线。此外，法国 Vuillot［11］使用

两种理论模型（含 Flandro脱落涡项修正的线性声平

衡法和基于不稳定可压 N-S方程的完全数值模拟）对

Ariane-5的 MPS P230助推器 1/15缩比模型（LP3）进

行了模拟，结果表明：前者虽然预测成功，但 Flandro
方法对很多参数相当敏感；与此相比后者的使用相

对简单，但其网格数量是一个棘手的问题，使用该模

型进行全尺寸发动机稳定性预测是一个相当大的挑

战，但可行性已经得到验证。对于采用复杂装药的

发动机、分段发动机等，燃烧不稳定性预示更为复

杂，由于发动机尺度过大，全尺寸大涡模拟等数值方

法在工程研制上难以接受。

综上所述，无论是燃烧响应主导的燃烧不稳定

还是涡主导的燃烧不稳定，在实验室研究和实际工

程应用中都表现出典型的非线性特征，但目前仍没

有完全令人满意的理论对其进行描述，现有理论远

远无法满足对发动机不稳定进行预示的需求，亟需

寻求突破。

4 主要增益与阻尼

增益与阻尼的准确数值或经验表达式是各类燃

烧不稳定预示方法都必需的数据或模型，对于非线

性预示方法来说，还需要增益与阻尼的高阶表达式。

压强耦合响应、速度耦合响应、分布式燃烧、粒子阻

尼和喷管阻尼是当前燃烧不稳定分析中最重要的增

益和阻尼项。

4.1 压强耦合响应

在理论方面，主要采用 QSHOD，Z-N和 BDP模型

描述压强耦合响应。在实验方面，固体推进剂燃烧

的压强耦合响应数据主要通过 T型燃烧器实验获得，

通过增大外加脉冲激励，可以获得推进剂的高阶压

强耦合响应函数。

QSHOD模型是假设固相转化气相过程发生在一

个薄层界面内，通过求解固相温度场、气相温度场以

及在界面上二者能量平衡，经过线性化处理后，获得

响 应 函 数 的 统 一 表 达 式 ，即“ 两 参 数 ”表 达 式 。

QSHOD方法在一定程度上提供了一种解释，能够加

深人们对线性燃烧响应机理的了解。但是，其不能

考虑燃烧响应与压强振荡幅值之间的关系，而在压

强振荡的增长过程中，随着压强振荡幅值的变化必

然会导致近表面燃烧的变化，从而导致燃烧响应程

度的变化。非线性燃烧不稳定的典型特征是压强振

荡频谱分布中包含了多个不同频率的波，且较大的

振幅发生在几个低频处。对于这种多阶模态共存的

情况，固体推进剂的燃烧响应过程不再是单一频率

作用，而是多阶模态共同作用，燃烧响应表现出非线

性特性，需要用非线性压强耦合响应函数来表征。

金秉宁等［46-47］以线性 QSHOD模型为基础，考虑非线

性压强振荡中的前三阶振荡幅值，在模型气固交界

面的边界条件进行非线性非稳态处理，获得了非线

性压强耦合响应模型，并获得了各阶模态振荡幅值

对非线性燃烧响应函数的影响规律，如图 8和图 9所
示。可以看出，压强耦合响应函数的线性和非线性

结果存在明显的差别。从最终的表达形式来看，扩

展至三阶的压强耦合响应表达式已经非常复杂，进

一步向五阶扩展难度较大。

压强耦合响应的另一个理论计算模型是 Z-N
（Zel’dovitch-Novozhilov）模型。Z-N认为气相流动、

化学反应过程及推进剂的固相分解过程特征时间远

小于固相导热过程，因此整个系统中起主导作用的

是最慢的固相导热过程。基于这一认识，可以假设

在非定常情形下燃速、燃温及表面热流间仍满足定

常情形下的函数关系，由此得到的推进剂非定常响

应模型即为 Z-N模型。目前对 QSHOD模型及 Z-N
模型的分析在本质上是小扰动假设下原控制方程的

一阶或二阶近似，无法满足发动机燃烧不稳定研究

对更高阶表达式（一般需要五阶）的需求。作者所在

的课题组目前在模型扩展至高阶方面的研究表明，

QSHOD模型与 Z-N模型具有定量的线性等价性，在
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绝大多数参数范围内的非线性响应也定性地等价：

两种模型燃速响应的变化趋势一致，但 QSHOD模型

的燃速振幅和分岔点都比 Z-N模型高很多；当推进

剂能量较高时，两者的响应有较大的差异，Z-N模型

基本保持原有性态而 QSHOD模型迅速失稳。

实验方面，根据测量方式的不同可以分为直接

测量法和间接测量法。直接测量方法可以同时获得

响应函数 Rp（或者导纳函数 Ab）的实部和虚部，但装置

较为复杂，并且需要具备微波和磁场技术，较难广泛

开展应用。间接测量法是通过分析燃烧过程中的非

稳态动力学过程，将压强耦合响应与压强振荡联系

起来，从而获得响应函数 Rp实部或者导纳函数的实

部，主要方法有 T型燃烧器法、旋转阀法和阻抗管法。

其中，T型燃烧器以其成熟的技术被研究者广泛采

用，通过不断改进，在不同实验室对不同成分配方的

推进剂进行了测量，可获得一些较为满意的数据。

现阶段，双脉冲激励 T型燃烧器方法是适合科学研究

和工程研制需求的可靠方法。

双脉冲激励 T型燃烧器方法可以开展线性和非

线性测量［47］。线性响应函数测量方法是基于小扰动

理论，利用外部脉冲激励装置，在 T型燃烧器内产生

小幅振荡，通过改变 T型燃烧器的长度，获得不同压

强振荡基频下的压强耦合响应；分别测量不同振荡

基频条件下的压强耦合响应函数值，最终获得不同

振荡频率条件下的压强耦合响应函数。

考虑振幅对压强耦合响应影响的非线性响应函

数是预示触发和压强振荡非线性增长的关键。不同

的触发强度意味着推进剂燃烧区域存在不同的压强

扰动，导致不同的压强耦合响应。非线性响应函数

测量方法的核心是如何给 T型燃烧器施加大振幅的

压强激励，在不改变 T型燃烧器长度前提下，获得可

分辨的高阶燃烧响应以及不同振荡幅值条件下的燃

烧响应。北京理工大学的苏万兴等［48］尝试在推进剂

试件中间加一层黑火药，来增强 T型燃烧器内部的压

强激励，但是由于端面燃烧试件易产生边缘效应，导

致推进剂并不是按照理想的端面退移，这样会给实

验结果带来较大的不确定性。作者所在的课题组通

过改进脉冲激励装置的压强和位置，从而产生与实

际发动机非线性振荡特性相类似的多阶模态共存的

压强振荡，通过对各阶模态振荡特性分析，从而同时

获得各阶模态的推进剂非线性压强耦合响应函数特

性［49］，图 10为同一种推进剂配方的线性和非线性法

测量结果对比。

含铝复合推进剂压强耦合响应函数会受发动机

工作参数和推进剂配方参数的影响。通常情况下，

随着工作压强的增高，推进剂压强耦合响应会在整

个振荡频域范围内均呈整体型增大，并且响应函数

Fig. 10 Comparison of linear and nonlinear pressure-

coupled response function by experiment [49]

Fig. 9 Comparison of linear and nonlinear pressure

coupled response function by simulation [47]

(Rp-pressure coupled response function, the real part of the ratio

between the non-dimensional burning rate and the non-dimen‐

sional pressure excitation, f̄-the non-dimensional frequency)

Fig. 8 Pressure oscillation affecting the burning surface [47]

(m s-mass flow rate/burning rate, T s-surface temperature, super‐

script 1,2-order of perturbations, overline-the mean value, tilde-

the sum of mean and perturbed values)
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的峰值频率会向高频移动。在设计发动机时，发动

机声腔频率尽量要避开固体推进剂燃烧响应函数峰

值频率，或者推进剂响应函数峰值频率要尽量避开

发动机声腔频率。发动机试车数据表明，飞行过载

和自旋均会对压强耦合响应函数产生影响，但该方

面的研究在国内外相关文献中均未见报道。因而，

飞行状态对压强耦合响应的影响将是今后研究的重

点之一。

推进剂配方参数对压强耦合响应函数有较大的

影响。对于同一发动机而言，不同配方推进剂在发

动机中表现出的稳定性明显不同。推进剂配方参数

中氧化剂 AP粒度级配，RDX或 HMX粒度与含量，金

属铝粉的粒度、级配与含量等均对压强耦合响应函

数有较大的影响。目前，针对 AP和 RDX的配比以及

金属 Al粉的粒度与级配等变化开展了大量的试验研

究，获得了相关的影响规律［47］。

4.2 速度耦合响应

除了压强耦合响应的影响，速度耦合响应同样

是导致发动机非线性燃烧不稳定的主要增益因素。

目前对于速度耦合响应的产生机理有了一些认识，

但仍缺乏可靠的实验数据支撑，使得对速度耦合响

应如何导致非线性燃烧不稳定的产生仍没有明确的

认识。

Baum等［36］的早期研究认为，非线性速度耦合响

应是导致触发的主要诱因。实际发动机的燃烧不稳

定抑制研究表明，仅依靠压强耦合响应函数测量难

以完全解决实际发动机中出现的非线性燃烧不稳定

问题。对于侧向加质的固体火箭发动机，当推进剂

主要燃面与声振速度平行时，需要考虑速度耦合的

增益作用。从热声耦合的角度来看，速度耦合与压

强耦合有明显的不同，压强耦合在整个振荡区域内

均表现出增益作用，而速度耦合在不同振荡区域内

可表现出增益作用，也可以表现出抑制作用。

McClure［50］从理论上证明了速度耦合响应与压强

耦合响应对于燃烧不稳定的增益同等重要。Yang
等［51］研究认为，不同于压强耦合响应特性，速度耦合

响应还依赖于燃烧室内的流场环境，在较大的速度耦

合响应作用下，线性稳定的发动机可以被触发产生非

线性不稳定。Cai等［52］对固体火箭发动机中 AP/HTPB
复合推进剂瞬态燃烧过程进行数值模拟，研究认为

速度振荡可引起推进剂燃烧表面的火焰波动，使得

对固相的热反馈过程表现出非线性特性。

在实验研究方面，Stepp［53］通过 T型燃烧器实验

获得了双基推进剂在声腔二阶频率下的速度耦合响

应值，但实验结果难以分离驱动药和待测药的响应

特性，且测量流程复杂、实验工作量大、声腔二阶频

率触发控制要求较高，使得该方法较难有效地获得

速度耦合响应特性。Brown等［54］采用旋转阀技术产

生可控频率和幅值的速度振荡，从而通过实验获得

两种低燃速无铝固体推进剂的速度耦合响应函数，

但该方法对相角精确化的控制和高压动密封的要求

较高，实验测量较难开展。

速度耦合响应同样受到振荡幅值的强烈影响，

推进剂表面不同程度的速度振荡导致火焰脉动的程

度不同，影响到推进剂表面的扩散燃烧过程，获得速

度耦合响应的非线性表达式在非线性不稳定的预示

中同样重要。

作者所在的课题组采用 T型燃烧器技术，建立了

一种含铝固体推进剂速度耦合响应函数的实验测量

方法［55］，初步的实验研究结果表明速度耦合响应函

数值比压强耦合响应函数值高一个数量级，表明速

度耦合响应确实是不可忽略的重要影响因素。获得

准确的速度耦合响应模型还需要开展大量深入细致

的实验研究与理论分析工作。

4.3 粒子阻尼

固体推进剂燃烧产物中的凝相粒子可以对声场

产生阻尼作用，造成声能损失，明显改善发动机的燃

烧稳定性。粒子阻尼主要是凝相粒子的动力松弛和

热松弛造成的，即凝相粒子的速度和温度滞后于气

相声振，由于粘性损失和导热而产生声能损失。粒

子阻尼对声不稳定燃烧有很强的阻尼作用，在发动

机燃烧室内带来的声能损失常常占到总声能损失的

三分之一以上，远远大于气相阻尼和结构阻尼等。

几十年来国内外学者从理论分析、试验测试以

及数值模拟三个方面对粒子阻尼做了大量的研究工

作，对粒子阻尼特性有了定量的认识。研究惰性粒

子对固体火箭发动机不稳定燃烧影响的理论中，应

用较广的是粒子松弛理论，当惰性粒子的动力驰豫

时间与声振荡的特征时间相等时，惰性粒子的阻尼

效应最大。目前，已经有比较成熟的方法计算粒子

阻尼特性，可以考虑频率和粒子多重尺寸分布对阻

尼特性的影响，为发动机稳定性预估提供可靠的

数据［3，56］。

近年来，随着对非线性燃烧不稳定研究的深入，

对发动机中粒子阻尼特性有了更为深入的认识，可

以从发动机飞行状态变化和压强振荡增长等动态的

角度理解粒子阻尼。在固体火箭发动机做机动飞行

时，横向过载会引起燃烧室内部凝相粒子的定向运
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动，这种定向运动会改变凝相粒子在燃烧室中的空

间分布，从而影响粒子的阻尼特性，甚至会诱发燃烧

不稳定。在极限环振荡的发展过程中，由于声对粒

子的操纵作用，也可能导致粒子尺寸沿发动机纵向

方向重新分布，引起粒子阻尼特性的改变，并参与压

强振荡非线性增长过程中的增益与阻尼博弈。获得

粒子阻尼的动态变化对预示非线性不稳定的产生和

发展非常重要，也是目前正在研究的问题。

4.4 喷管阻尼

喷管阻尼是发动机中最重要的阻尼机制，粗略

估计可达系统总阻尼的 50%左右。非线性燃烧不稳

定的准确预示也需要获得在各阶声学模态下的喷管

阻尼。喷管阻尼是指声波和平均气流通过喷管时以

透射和对流的方式对声能造成的散失。它是一种边

界阻尼，由声场与平均流之间的相互作用造成的损

失。由于固体发动机不稳定燃烧以轴向振型为主，

喷管进口截面恰好处于燃烧室声压波腹位置，而此

处的平均气流速度又恰好比较高，这导致声能透射

和对流损失都比较大。喷管的收敛半角、型面结构、

是否潜入、潜入空腔的体积大小等因素将对喷管阻

尼会有较大的影响。对于不稳定燃烧研究而言，最

大 限 度 地 增 大 喷 管 阻 尼 将 提 高 发 动 机 的 工 作 稳

定性。

喷管阻尼理论最初是在液体火箭发动机的研制

中发展起来的。Crocco等［57］发展了喷管声导纳线性

理论，为喷管声导纳的研究奠定了基础。在其研究

中，假设平均流是一维无旋流，而声波是三维有旋运

动，并且在理论分析中考虑了熵波。Zinn等［58-59］基于

短喷管理论对喷管阻尼特性进行了理论预估，并对

小尺寸喷管导纳特性进行了冷气试验，其试验结果

与理论预估结果非常一致，提出了喷管阻尼的工程

预估公式。 Janardan等［60］与其合作者开展了喷管阻

尼试验研究，结果表明，锥型收敛段喷管阻尼要优于

等曲率型收敛段喷管阻尼，但其实验只能在冷流条

件下进行，且测量结果不能直接应用于实际发动机，

还需要进行一定的转换。

喷管阻尼系数的常用计算方法包括传统方法、

特征值法和衰减法。其中，传统计算方法简单快速，

仍广泛应用。由于传统方法采用了短喷管理论计算

喷管导纳，并忽略了燃烧室平均流场的影响，因此喷

管阻尼系数准确性降低，且计算结果与喷管收敛段

几何构型和声学模态的阶数无关，已不满足现阶段

燃烧不稳定预估模型的要求。French［61］利用 CFD技

术求得燃烧室-喷管的稳态平均流场，然后代入到声

波速度势方程求解燃烧室-喷管整体的声学模态，进

而求得喷管阻尼系数。该方法考虑了燃烧室流场对

喷管阻尼系数的影响，结果比较准确，但是用 CFD计

算燃烧室流场的计算量大，尤其是当发动机结构尺

寸较大时计算量问题格外突出。北京理工大学的孙

兵兵等［62］采用脉冲衰减法对喷管阻尼特性进行了深

入全面的数值计算，探索了燃烧室长度、喷喉半径、

喷管收敛半角、潜入式喷管空腔体积、喷管收敛段型

面、平均压强等因素对喷管阻尼特性的影响规律。

作者所在的课题组在传统方法的基础上，提出

一种喷管阻尼系数的改进算法［63］。此算法未采用短

喷管理论并考虑了燃烧室平均流场的影响，利用线

性化欧拉方程分别计算喷管导纳和燃烧室声学模

态，进而得到喷管阻尼系数，计算量大大减少，可以

很方便地嵌套进燃烧不稳定分析程序中。在此基础

上，对喷管阻尼的影响因素展开研究，总结了模态阶

数、喷管收敛段几何构型、发动机长径比、喉通比和

特征时间等喷管阻尼影响因素对喷管阻尼系数的影

响规律。

4.5 分布式燃烧

对固体发动机中铝的分布式燃烧的重视起始于

欧洲的分段发动机压强振荡研究，Dupays［64］在 2002
年详细论述了发动机中两相非稳态流动和分布式燃

烧对压强振荡的作用。分布式燃烧的研究涉及两个

层次的内容：第一是固体推进剂中铝在发动机条件

下燃烧过程和模型的研究，这是分布式燃烧研究的

基础。第二是从热声耦合的角度，分析发动机燃烧

流动状态下分布式燃烧对压强振荡的贡献。

美国、俄罗斯、法国和意大利对固体推进剂中铝

的燃烧开展了较为深入的研究，对铝的表面团聚、燃

烧产物的最终物理和化学状态有了比较深入的认

识。Beckstead对推进剂中铝的燃烧过程进行了全面

的描述［65］，Sundaram等［66］对纳米和微米铝的燃烧理

论做了系统的综述。作者所在的课题组通过粒子收

集［67］、物理与化学特性分析［68］和数字全息［69］等手段

对固体推进剂中铝的表面团聚和燃烧产物特性开展

了全面的研究，积累了大量的实验经验和数据，为建

立最终的发动机条件下铝的分布式燃烧模型奠定了

基础。

在分布式燃烧对燃烧不稳定的作用方面，Du⁃
pays［64］的研究表明，燃烧室中小粒度的燃烧铝液滴

（初始粒径 30μm，燃烧残余物 3μm）对压强振荡有放

大作用，而大液滴（初始粒径 125μm，燃烧残余物

60μm）对其有衰减作用。Gallier等［70］通过数值模拟
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发现，纯气相燃烧流动稳定的简单药型发动机，在考

虑铝燃烧后会出现燃烧不稳定，分析认为，该不稳定

是由燃烧室声学和铝的非稳态燃烧释热耦合而导致

的热声不稳定；通过变参数分析发现，铝燃烧区域的

尺寸是最重要的作用因素。最近，Genot等［71］通过数

值模拟对发动机中铝的分布式燃烧开展了更为深入

的研究，发现压强振荡导致铝粒子燃烧时间的振荡，

从而导致燃烧室燃烧释热区间的剧烈变化，这种释

热区间的变化是热声不稳定的源头。

上述数值模拟工作表明，发动机内特定尺寸铝

粒子的分布式燃烧会诱发燃烧不稳定，但是这些工

作都是基于单一粒径假设。真实发动机中铝粒子从

推进剂表面逃逸时的粒径分布非常复杂，而且粒径

分布与推进剂配方和发动机的工作压强有关。另

外，实验研究表明，同一推进剂在同样的工作压强下

燃烧时，表面团聚物的尺寸存在一定程度的散布，这

种散布会影响最终的释热几何区间，使得发动机的

燃烧不稳定诱发和演化机理更为复杂。因此，建立

一种与推进剂配方关联、考虑不确定性分布、考虑不

同振荡环境的分布式燃烧模型，对非线性燃烧不稳

定的准确预示非常关键。

5 触发与极限环的形成过程

非线性燃烧不稳定的触发现象表现为不稳定只

在特定扰动下才会产生，其数学本质是发动机系统

在该工况下存在双稳态（双稳定解）。这一现象给实

际发动机带来的挑战有两方面，一是在现有线性理

论 下 被 判 定 稳 定 的 发 动 机 仍 可 能 出 现 燃 烧 不 稳

定［6-7］。二是即使通过试验验证的发动机在实际使用

中仍可能在飞行过载等外界因素影响下出现燃烧不

稳定［72］。尽管该现象的重要性很早就被指出了［30］，

但由于固体发动机系统的复杂性，理论建模和分析

难度大，目前对触发现象的机理和影响因素研究都

不能满足工程需要。

目前对非线性不稳定的触发机制，普遍认为主

要由推进剂非定常燃烧响应的非线性特征决定。

Baum等［36］在线性压强耦合响应函数的基础上引入压

强线性、速度非线性的非线性燃速响应函数用于触

发现象研究。Culick等［37］提出将燃速响应函数表示

为各声模态的压强、速度扰动系数的多项式函数，并

将其与燃烧室非线性声学模型耦合组成发动机系统

模型，从数值分岔分析和两模态截断理论分析两个

角度证实了触发不稳定的双稳态机理。Wicker等［38］

则进一步从两模态截断模型出发对触发现象的影响

因素进行了研究。但是，这些模型中所考虑的增益、

阻尼因素较少，建立的模型也比较简单，其理论分析

却已经非常困难。因此，如何处理模型复杂化的需求

与理论分析手段有限的矛盾是一个亟待解决的问题。

非线性燃烧不稳定被某种激励触发后，压强振

荡的振幅通常首先服从线性规律按指数增长。随着

振幅的增大，非线性效应逐渐增强，增益和阻尼会随

着振幅的增大而改变，从而使系统的净增益发生变

化。当发动机系统内各因素的增益和阻尼作用达到

动态平衡时，压强振荡进入极限环状态。显然，这一

过程的分析需要将包括推进剂燃烧响应及燃烧室声

学振荡在内的各种物理、化学过程的非线性特征都

考虑在内。

按照 Flandro的理论［30-31］，在压强振荡的增长过

程中，由于低阶能量的饱和，能量逐渐由低阶向高阶

传递，引起高阶振荡并导致波形畸变，从而产生激

波。由激波产生的能量损失带来新的阻尼效应，与

其它增益、阻尼因素共同决定了极限环状态的产生。

实际情况却远比这更复杂，图 11是某发动机压强振

荡增长过程中能量在不同振动模态之间的分布，可

以发现，前三阶几乎同时增长，在快速增长的后期第

二阶增长最快。Flandro理论中所引入的假设与图 11
所示的实验现象并不一致。而且，Flandro对各增益、

阻尼的建模也没有深入，它们在振幅增大的情况下

的变化规律也将影响各阶能量的传递规律。应当

说，目前对不稳定发展过程中极限环的形成过程的

了解非常有限，进一步深入研究振荡演化过程及其

能量传递规律，对于选择合适的不稳定抑制方法来

说非常有帮助。

在关于燃烧不稳定的传统认识中，压强振荡频

率应当是燃烧室声模态基频的整数倍。但是，作者

Fig. 11 Energy of 1L~6L mode during pressure oscillation

developing

（E͂ i-the non-dimensional energy of the ith mode，i = 1，…，6，
t͂-the non-dimensional time）
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所在课题组通过对实际发动机的燃烧不稳定压强信

号分析却发现［73］：在极限环振荡中可能出现倍周期

信号，即压强振荡的周期是燃烧室声模态周期的整

数倍（如图 12）。即，振荡信号的频率不再是传统认

识中必为基频的 n倍，而是伴随出现了基频的 1/m，这

一发现可能蕴含着新的现象和规律。

应用非线性时间序列分析方法中的相空间重构

法，可以得到各个时间区间内极限环的几何特征，极

限环的“圈数”即对应了周期的倍数。由于不同周期

的极限环反映了发动机系统不同的状态，因此该方

法的应用有助于对燃烧不稳定全过程中发动机的变

化进行深入研究。同时，这种振荡模式的识别也是

对发动机燃烧不稳定状态进行辨识和控制的基础。

6 燃烧不稳定的抑制和地面实验验证

文献［3］介绍了美国在固体火箭发动机燃烧不

稳定方面的教训，文献［6］和［7］详细介绍了美国在

战术导弹用固体发动机燃烧不稳定方面的实验工

作，国内近年来也探索出了一些燃烧不稳定的抑制

方法。尽管当前还不能定量描述燃烧不稳定的生成

和发展，工程中还是可以采取一些措施抑制燃烧不

稳定：

（1）控制铝粉的表面质量和粒度。铝的表面氧

化膜晶体结构对推进剂的燃烧响应存在较大的影

响，在铝粉生产过程中，控制生产工艺以避免表面产

生 α-Al2O3对于抑制燃烧不稳定非常关键。实验表

明，铝粉的粒度对燃烧响应也有较大的影响，铝粉的

粒度增大导致响应函数峰值增大，且峰值频率向低

频移动，在实际发动机中，需要根据推进剂的综合性

能要求合理选择铝粉的级配。

（2）增加惰性粒子。在推进剂中加入 ZrC来抑制

燃烧不稳定已经被实验证实。惰性粒子添加有两种

方式：一种是加入到推进剂配方中。由于燃烧不稳

定通常发生在发动机工作的末期，这种方法会带来

Fig. 12 Poincaré map and phase portrait of a SRM in combustion instability by phase space reconstruction[73]:

(a)~(c) Poincaré map, (d)~(f) reconstructed phase portrait, (g) time series

(τ-the time delay for phase reconstruction, prime-the perturbed value)
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较大的不必要的比冲损失；另一种方法是将惰性粒

子加入到后段绝热层中，当发动机后段推进剂耗尽，

绝热层中的惰性粒子释放，增加阻尼。

（3）控制推进剂的 AP级配。细粒度 AP超过 10%
的推进剂会使一些发动机出现明显的燃烧不稳定，

非常粗（>200μm）的 AP含量太多，也会使压强耦合响

应增强，引起发动机不稳定。因此，推进剂配方应根

据综合性能的要求合理选择 AP的级配。

（4）改变发动机的装药结构形式。理论分析和

实验研究都证实了在发动机后段有推进剂燃烧的情

况下较少产生燃烧不稳定，尽管采用这种装药结构

形式比较困难，但是还是提供了一种抑制不稳定的

思路。

除了上述措施之外，尽可能从结构上增加声阻

尼，例如改善头部几何结构，改变喷管结构，也是燃

烧不稳定抑制的常用方法。目前工程上主要采用试

错法来解决燃烧不稳定问题，考虑尽可能多的因素，

然后通过点火实验验证。

由于飞行实验的代价太大，地面实验验证对于

抑制燃烧不稳定至关重要。如果发动机是线性不稳

定的，发动机地面点火试车就可以再现压强振荡，不

稳定抑制措施的地面实验验证难度相对较小。如果

发动机处于双稳定性状态，地面实验的难度就要大

很多。

当前，发动机非线性燃烧不稳定的地面实验方

法主要有两种：一是在地面静止台架上开展全尺寸

点火实验，在某一时刻用脉冲器向发动机燃烧室施

加激励，触发燃烧不稳定；二是采用将被测试的发动

机放置在火箭橇上，利用火箭橇模拟飞行过程中发

动机所承受的过载［72］。这两种方法都可以再现燃烧

不稳定，但是问题是：地面实验状态与飞行状态有何

关联？脉冲器施加的外部激励强度和飞行状态下发

动机受到的扰动是同一类的激励吗？如果是同一类

的激励，激励的强度如何等效？

火箭橇实验能够在一定程度上模拟飞行过载，

但发动机受到的约束状态与飞行状态差别较大，实

验成本和花费的时间要远高于静止实验台实验。对

于固体火箭发动机燃烧不稳定抑制技术验证来说，

其关键技术在于：在建立准确的增益和阻尼动态变

化模型的基础上，开展发动机燃烧稳定性非线性分

析，获得外部激励和飞行状态的等效方法；在此基础

上，发展一种飞行状态下所产生激励的等效地面模

拟方法。

7 总 结

（1）固体火箭发动机的非线性燃烧不稳定目前

仍然是学术界和工业界面临的严峻挑战，想要抑制

燃烧不稳定，需要从燃烧室系统非线性动力学的角

度理解燃烧不稳定，获得主要增益和阻尼因素的高

阶非线性模型或数值计算方法。

（2）由于推进剂非稳态燃烧和系统增益与阻尼

机理的复杂性，短期内建立完整、准确的非线性不稳

定分析方法存在很大的难度，解决工程问题需要理

论分析与实验研究相结合。

（3）从工程研制需求来看，近期目标是建立考虑

因素比较完善的非线性不稳定预示方法，为飞行状

态和地面静止实验时发动机受到的激励建立等效分

析方法是最为紧要的。

（4）从长远来看，固体推进剂燃烧和铝分布式燃

烧的精细化模型是燃烧不稳定准确预示的关键，这

需要集中优势力量、学术界和工程界联合攻关，搞清

不同配方条件下推进剂的细观燃烧机理、铝的表面

团聚和分布式燃烧机理，建立起可靠的燃烧描述模

型，为不稳定分析提供准确的增益数据。

（5）工程实践中传统的燃烧不稳定抑制方法通

常是修改几何构型以增加阻尼、调节推进剂配方以

降低增益，这种方法通常需要多次试错、代价不菲。

最近在铝基复合燃料压强指数控制方面的进展可能

是燃烧不稳定抑制的新方向，值得进一步深入研究。

致 谢：感谢国家自然科学基金的资助。
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