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环形燃烧室壁温对热声不稳定性影响的实验研究 *

方元祺 1，陶雯婕 2，杨 瑶 1，王高峰 1，郑 耀 1

（1. 浙江大学 航空航天学院，浙江 杭州 310027；
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摘 要：为了研究壁温效应对热声振荡的影响，基于环形燃烧室/涡轮耦合实验平台，在当量比Φ=
0.82和燃烧功率P=15.5 kW的工况参数下开展了实验研究。相比于独立环形燃烧室实验，本文所引入的

涡轮导叶出口组件，使得燃烧室跟发动机实际工况出口匹配情况更接近，具有更一致的热声环境和热容

效应。实验发现，在壁温升高过程中伴随着不同类型热声不稳定模式间的切换以及振荡频率、幅值等参

数的演变。进一步选取了6个典型状态点，结合基于火焰图像序列的动态模态分解，对比光电倍增管信

号和不同方位角的声压信号，分析了各个状态点的火焰动力学和声学响应特征。实验结果表明，在固定

功率和当量比工况下，受燃烧室壁面热平衡状态的影响，热声不稳定模式先后经历了由亥姆霍兹模式、

1/4波纵向模式、周向混合模式和旋转模式所主导的过程。在出现周向模式的初期，其表现为旋转率呈

现肥尾近均匀分布的驻波-旋转混合模式，而后期演变为旋转率分布相对集中的逆时针方向旋转模式。
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Abstract：Based on an integrated annular combustor-turbine experimental platform，the effects of wall
temperature on thermoacoustic instability were experimentally studied in a fixed case with an equivalence ratio
Φ=0.82 and a combustion power P=15.5kW. Compared with the typical independent annular combustor test，the
outlet with the component of the turbine guide vane in this paper provided a more similar matching to an actual en⁃
gine with a more consistent thermoacoustic environment and heat capacity. In the experiment，mode switching be⁃
tween different thermoacoustic modes was captured，and the corresponding modal frequencies and amplitudes
greatly changed with the increasing wall temperature. Six typical state points were selected to analyze the flame
dynamics and acoustic characteristics. The dynamic modal decomposition results based on the flame high-speed
image sequences were compared with the photomultiplier tube signals and the acoustic pressure signals at differ⁃
ent azimuth angles for each state point. The experimental results showed that even under the condition of a fixed
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combustion power and equivalent ratio，the dominated mode was changing due to the wall temperature effect：
from a Helmholtz mode to a 1/4 wave longitudinal mode，to an azimuthal standing wave mode，and finally to an
azimuthal spinning wave mode. The azimuthal modes acted as the standing-spinning mixed mode with fat-tailed
distributions of the spin ratio in the beginning and then transformed into a counterclockwise spinning mode with
relatively concentrated distributions of the spin ratio.

Key words：Annular combustor；Thermoacoustic instability；Wall temperature effect；Premixed swirling
flame；Azimuthal mode；Dynamic mode decomposition

1 引 言

燃烧的热声不稳定性［1］一直是燃烧学界关注的

重要问题，也是航空发动机、重型燃气轮机和火箭发

动机等燃烧系统在开发阶段中经常遇到和亟需解决

的难题［2-3］。贫预混燃烧模式在燃气涡轮发动机中具

有超低 NOx排放潜力，但同时也因其火焰紧凑、功率

密度大和阻尼率小等特点加大了诱发热声不稳定性

的可能性。现代先进航空发动机，通常采用紧凑的

环形燃烧室结构，并在下游紧密地连接涡轮部件。

环形燃烧室的热声振荡特征具有很高的复杂度，除

了单头部燃烧室模型实验中常见的纵向模式［3-5］外，

还可能激发由周向驻波/旋转/混合模式［6-12］（Azimuth⁃
al standing/spinning/mixed mode）和倾斜模式［13］（Slant⁃
ed mode）所主导的热声振荡，并且环形结构中的振荡

幅值可能会处于较高的量级、火焰可能会在更宽的

频率范围内响应。这些特点都使得对环形燃烧室热

声不稳定性进行准确预测、规避及控制的难度大大

增加。

近年来，各国研究人员针对环形燃烧室热声振

荡特性开展了较深入的研究。Vignat等［14］在综述文

章中整理了环形燃烧室模型中关于热声不稳定的相

关实验研究进展，主要包括法国巴黎中央理工大学

EM2C实验室的 Bourgouin等［6，13，15］、Prieur等［9，16］和 Vi⁃
gnat等［17］所发展的被称为 MICCA（Multiple-Injector
Annular Combustor）的系列环形燃烧室模型 ，以及

Worth和 Dawson等［10，18］先后在剑桥大学和挪威科技

大学［19-20］发展的环形燃烧室模型。MICCA燃烧室接

近于直升机涡轴发动机的平均直径，大致是剑桥大

学环形燃烧室模型的两倍。声速一致的前提下越大

的径向尺寸也对应着越小的一阶周向模式频率。另

一方面，欧洲超算中心（CERFACS）的研究人员［21-23］

针对环形燃烧室的热声不稳定性进行了大涡模拟

（LES）的数值仿真，获得了热声耦合振荡过程中 360°
全环的全场多物理量演变过程，但这样的计算代价

较高。相较而言，在环形燃烧室中采用简化理论推

导和低阶网络模型分析［7，8，11，12，24-28］或通过 Helmholtz
求解器分析［29］方法的计算成本较低，且有利于开展

变量分析以掌握热声不稳定现象的物理本质和基本

规律。如 Orchini等［26］和 Yang等［11-12］分别采用低阶

模型对 MICCA进行了求解，并得到了实验中观察到

热声不稳定性的典型模式（纵向模式、周向驻波/旋转

模式和倾斜模式）。对于驻波或旋转模式的预测，前

人基于实验结果［9］和理论分析［8，24，27］给出了一些预测

准则 ，其中包括对平均流动［30］、非均匀热释放分

布［31］、火焰延迟时间［11］等影响因素的探讨。尽管目

前多种手段都已应用于环形燃烧室的热声不稳定性

研究中，但仍然有许多开放性问题未能解决。

本文研究着眼于环形燃烧室启动过程中壁温

效 应 对 热 声 不 稳 定 性 的 影 响 。 前 人相关研究发

现［2，32-35］，大多数燃烧系统在过渡态（如冷态启动、二

次点火、工况转变）过程中和稳态工况下的行为不尽

相同。很多在热稳态情况下不会出现的热声振荡问

题可能会在瞬态的过渡态过程中出现，并对核心部

件造成破坏，因此需要重视在瞬态过程中壁温变化

对热声不稳定性特征的影响机制研究。包括大涡模

拟在内的大部分数值仿真或模型分析中，研究人员

通常假设了绝热或等温壁面，并不考虑壁面于火焰

间的相互作用，这显然会对预测结果的准确性产生

影响。Poinsot［2］将壁面温度的影响主要分为两个方

面：一是壁温以及壁面传热特性对燃烧气体温度产

生影响，会改变声速和火焰形状，进而对腔室声学模

态产生影响；二是壁温（尤其是火焰稳定器温度）会

对火焰根部动态响应造成影响。后者的一个例子是

法国图卢兹流体力学研究所（IMFT）的 Mejia等［33］通

过实验观察到狭缝稳定层流预混火焰的自激振荡受

到了缝壁温度控制：在实验中通过液体冷却控制金

属的温度（热电偶测量），观察到点火初期冷壁面时

对应较强烈的热声振荡；而随着壁面温度缓慢上升，

声压脉动幅值开始减小，并于 300s后不稳定性完全

消除；而在 490s启动液体冷却系统后，热声不稳定强

度恢复到初始水平；进一步结合直接数值模拟（Di⁃
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rect numerical simulation，DNS）发现火焰根部的位置

和流动状况受到壁面温度变化而影响，进而改变了

锚定火焰的火焰传递函数（Flame transfer function，
FTF）［36］。近年来，苏黎世联邦理工学院的 Bonciolini
等［35］阐述了惯性热效应对热声不稳定性的控制机

制，并提出了在低阶的热声网络中描述动态传热机

制的模型，并与实验数据进行了对比验证。对于环

形燃烧室，Prieur等［16］在环形燃烧室 MICCA-spray中
探究了不同壁温下触发的热声不稳定性（周向驻波

模式主导）的差异，在实验中壁温小于 800K时没有压

力波动，而壁温超过 830K时不稳定性被自触发且幅

值随壁温上升而增大，并最终到达热稳态。壁温效

应对于热声不稳定的影响越发受到研究人员的关

注，而本文的研究对象是发展自 MICCA环型燃烧室

模型，且具有下游涡轮导叶部件的环形燃烧室/涡轮

耦合实验平台（命名为 TurboCombo），且前期已开展

一些周向点火机理影响的实验研究工作［37］。与前述

环形燃烧室实验装置相比，由于加入了涡轮导叶模

型部件，TurboCombo平台的流动、声学与传热边界条

件更复杂，其热声环境和热容效应与实际发动机情

况更接近，实验件壁面热平衡过程变得更为显著。

在某些工况下，随壁温升高过程中有可能激发多种

热声模式并伴随不同模式间的切换等复杂过程，可

通过分析热声不稳定性相关参数的演变进一步研究

壁温效应。

本文首先介绍了实验设备和测量方法，并对实

验中长时间段记录的温度和声压演变进行分析，进

一步选取了不同的壁温状态点，结合高速火焰图像、

多点声学压力信号和光电倍增管信号对不同壁温下

的热声不稳定特性进行分析和讨论。

2 实验设置与数据处理方法

2.1 实验装置与测量设备

实验研究在 TurboCombo环形燃烧/涡轮耦合实

验平台（图 1（a））上进行，丙烷/空气预混气体经过底

部配气室上安装的 16个旋流头部输运至环形燃烧室

内进行燃烧。每个旋流头部都以切向孔的方式形成

逆时针方向（俯视视角，见图 1（b））的旋流流动，并通

过在喷嘴附近形成中心回流区。环形燃烧室外壁由

一个高 500mm，内径 290mm，厚 5mm的石英管提供，

为光学测量提供较大范围的可视窗口。而内壁是一

个高 112mm，底部外径 200mm，顶部外径 240mm的向

外收敛形壁面，并结合 26个涡轮导叶（速度偏向角约

为 72°）组成的整体涡轮盘，为燃烧室出口提供一个

收缩比约 0.2的收缩流道。配气室呈一个高 56mm，

内径 210mm，外径 285mm的柱形腔体，在配气室外壁

距离燃烧室底部平面 47mm的高度设置了 8个测量

点，本实验过程选取了其中 4个等方位角（图 1（c））的

测量点用于声学压力的监测，分别标记为 M1~M4。
通过导压管，使用 T型连接麦克风与测量点，导压管

末端延伸至 30m外的密封边界，以削减端面反射效

应 。 本 文 对 导 波 管 造 成 麦 克 风 信 号 的 时 间 延 迟

Fig. 1 Experiment test facility
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（2.2ms）进行了修正。如图 1（c）所示，定义M3所在方

位角为 θ=0°，且逆时针方向为正，则 M4，M1，M2分别

位于 90°，180°和 270°的方位角上。实验时，设置麦克

风 M1的采集频率为 2kHz用以保存足够长时间跨度

的声压数据，而 M2~M4麦克风采集频率为 16kHz。
另外，在 90°和 180°方位角处分别放置了带有窄带滤

光片（300±12nm）的光电倍增管（PMT）和带有可见光

滤片（400~680nm）的高速摄像机。其中光电倍增管

采集频率为 16kHz，通过放置留有 5mm宽狭缝的遮光

板削弱相邻头部的干扰，以记录单个头部火焰 OH基

团的化学发光。高速摄相机采用的是型号为 pco.di⁃
max HD的 CMOS相机，实验选取了 568×1872的分辨

率 和 4kHz 的 拍 摄 频 率（单 张 图 像 的 曝 光 时 间 为

226μs）来进行拍摄，记录火焰锋面中 CH*和 C2*等基

团自发光图像。高速相机视角与水平面成一定的夹

角，以尽可能避免不同头部火焰在二维投影图像上

发生重叠。由于燃烧室内壁非透明材质，故图 1（c）
中红色虚线框住的五个头部将处于高速摄像机的视

野盲区。此外，在如图 1（c）所示的两旋流头部中间

（位于石英管外壁与燃烧室底部交界线附近）放置了

K型热电偶，用以测量壁面温度（记为 TC）。

依据所采集数据的时间跨度，将采集结果分为

短时数据集和长时数据集两类。两类数据集的获取

流程如下：在给定空气流量和丙烷流量并成功点火

后，通过麦克风 M1和热电偶 TC记录了时间长度为

975s的时序信号，即为长时数据；而短时数据的采集

时长为 0.5s，同步进行高速火焰图像（2000张）、光电

倍增管信号和三个麦克风（M2~M4）信号的采集与存

储。获得的实验数据将主要通过下节所述的方法进

行分析。

2.2 实验数据分析方法

2.2.1 高速火焰图像序列的动态模态分解

动态模态分解（Dynamic mode decomposition，DMD）
作为一种基于数据集的模型降阶分析方法，近年来

在燃烧领域也有了较多的应用［6，17］。针对相等时间

间隔 Δt的高速图像序列，DMD方法的主要思想是构

造从第 i到第 i + 1张快照的线性映射 xi + 1 = Axi，其中

矩阵 A为 Koopman算子。通过求解 A的特征值（Ritz
特征值）与特征向量便可以进一步得到数据集序列

的主频与增益等信息。但由于在实际计算中 A矩阵

往往维度很大，需要通过降维近似的方法来求解。

而本文采用的 DMD处理程序不同于 Schmid［38］最先

采用的基于 POD基的相似变换对 Koopman算子进行

的降阶操作，而是采用基于线性无关假设的友矩阵

降阶法［39］，同样可求取对应第 i阶 DMD模态的 Ritz特
征值记为 λi，则其对应的频率和增益可分别由 fi =
Re ( lg λ i ) / (2πΔt ) 和 gi = Im ( lg λ i ) / (2πΔt ) 来 进 行 计

算。将 DMD方法应用于表征着热释放速率的高速火

焰图像快照序列集合（单次 2000张，时长 0.5s），所得

到的 DMD模态的空间分布及相位迁移能有效刻画环

形燃烧室多个头部火焰的热释放速率脉动行为，并

结合声学压力信号分析对比，得到热声振荡工况下

更详尽的声-热耦合动力学特性。

2.2.2 不稳定模式中声压信号的分析方法

高频率采集的三个麦克风信号（M2，M3，M4）将

被用作对声压场的简化空间描述。对于纵向不稳定

模式而言，位于相同高度、不同方位角的测点，在纵

向模式振荡下彼此间的声压相位与幅值在理论上是

一致的。而对于周向不稳定模式，不同方位角的测

点得到的声压信号在相位和幅值上会呈现一定的差

异。一种简单的分析方法是将周向模式下的声场结

构认为是由一对沿相反方向绕着环形空间传播的一

维声波构成［40］，可分解为幅值为 A+的逆时针旋转分

量和幅值为 A-的顺时针旋转分量两部分。

p̂ (θ,t ) = ( A+eiθ + A-e-iθ) e-iωt （1）
方位角 θ此时成了声场空间结构的唯一变量，而

ω是周向不稳定模式的角频率。 p̂ (θ，t )对应方位角 θ

的复平面声压时序，可以通过对滤波后的实时声压

信 号 进 行 Hilbert 变 换 得 到 。 在 本 研 究 中 ，采 用

M2~M4三个麦克风信号进行重构并表示为矩阵形

式得

é
ë
êêêê ù

û
úúúúA+e-iωt

A-e-iωt = (ΘHΘ ) -1ΘH p̂ （2）
式中矩阵 Θ和 p̂分别为方位角矩阵和复平面声压信

号矩阵

Θ =
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úeiθM2 e-iθM2
eiθM3 e-iθM3
eiθM4 e-iθM4

p̂ =
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úp̂M2
p̂M3
p̂M4

（3）

取较短的时间间隔内（大于 5个周期）采用 But⁃
terworth滤波器对三个麦克风信号以周向模式振荡频

率为中心进行带宽为 ±30Hz的滤波，利用式（2）进行

最小二乘法拟合即可确定对应该段时间间隔一组幅

值（A+，A-）。上述方程未包含与压力节点角速度相关

的附加参数项［20，40］，事实上该附加项对拟合幅值 A+和

A-所产生的影响很小。在本实验几个包含周向模式

的工况中，重构的声压信号对都具有较高的拟合度，

最大偏差不超过 10％。逆时针和顺时针方向旋转的
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声压分量最终决定着周向模式的特点。比如当 A+ =
0时，周向模式是顺时针方向旋转的；当 A- = 0时，周

向模式是顺时针方向旋转的；当 A+ = A- = A 时，式

（1）转化为 p̂ = (2A cos θ )eiwt，即周向模式为驻波模式。

A+和 A-可以用来求解由 Evesque等［7］提出并由 Bourg⁃
ouin 等［6］优化的周向模式自旋比（Spin ratio，SR）：

SR = (| A+ | - | A- | ) / (| A+ | + | A- | )。由上分析可知，当

SR = ±1时周向模式为完全的逆/顺时针方向的旋转

模式，而 SR = 0时周向模式为完全的驻波模式。但

完全的旋转模式或者完全的驻波模式是理想化的结

果，事实上在实验结果表明旋转率是不断变动的，即

周向模式是会在旋转、驻波和混合模式之间来回切

换的［6，10］，这与湍流背景噪声以及转流火焰中的热释

放速率或流动的不对称有关。

3 实验结果与分析

3.1 热瞬态壁温下的声压变化

如图 2所示，实验选取当量比 Φ=0.82，燃烧功率

P=15.5kW（ub ≈ 3.98m/s）的给定燃料和空气流量的工

况参数下进行，记录了热电偶信号 TC和麦克风信号

M1的变化过程。可以看到热电偶测点处壁温在时长

975s的测试过程中不断上升，但同时增长幅度不断

放缓。对 M1信号进行短时傅里叶分析（Short-time
Fourier transform，STFT）的结果表明，声压信号的幅

值与频率都出现了几次明显的变动。这表明，即使

在确定的工况参数下，燃烧热声不稳定性会随着壁

温变化而发生显著改变。近似地，将这段热平衡的

瞬态过程划分为四个发展阶段：阶段Ⅰ（0~140s）主导

频率在 200~300Hz内的振荡具有最大的振荡幅值，在

100s左右振荡幅值开始减弱；阶段Ⅱ（140~390s）具有

最小的振荡幅值，且阶段Ⅰ的主要振荡模式在该阶

段继续减弱至极低的水平，同时在 300s左右开始发

展出频率在 350~500Hz内的振荡模式，但在该阶段内

这两类模式都未处于稳定的周期振荡；阶段 III（390~
645s）中，对应频率 350~500Hz的振荡不断增强，且约

450s左右开始发展频率在 500~650Hz内的振荡；在阶

段 IV（645~975s），350~500Hz内振荡模式变得很弱，

且频率在 500~650Hz内的振荡模态占据主导。对于

同一类振动模态，其特征频率都随壁温上升而不断

增加，这与壁温上升过程中气体温度升高使得当地

声速增加有关。在整个热瞬态过程中发生了多次模

式切换过程，而测点壁温经历了约 150K的温升，且温

升幅度在随着壁面不断接近热平衡状态而逐渐放

缓。在流量和当量比保持不变的条件下，本文将壁

温作为一个诱发多次分叉行为的变量来进行考量。

本文选取了几个典型状态点进行了短时数据（时长

0.5s）的分析，状态点参数见表 1。0.5s的时间跨度内

壁温的变化量几乎可以忽略，且保证了足够数量的

振荡周期以进行 DMD处理和旋转率相关统计量的

分析。

上述几个阶段中出现的不同主导振动模态，可

以通过对配气室和燃烧室流道结构的简单求解来一

Fig. 2 Long-term evolution of the probing signals of wall temperature, acoustic pressure (M1) and its frequency with the

operating condition of thermal power P=15.5kW and equivalence ratio Φ=0.82



环形燃烧室壁温对热声不稳定性影响的实验研究第 43 卷 第 8 期 2022 年

210080-6

一对应分析。阶段Ⅰ中占主导的振荡模态（200~
300Hz）为配气室的亥姆霍兹（Helmholtz）模式，其一

阶谐振频率可通过下式估算

fH = c
2π

S
Vl

（4）
式中 c为声速，V为亥姆霍兹共鸣器腔体的体积，S和 l

分别为亥姆霍兹共鸣器颈部的截面积和长度。配气

室内气体温度为 350K时，配气室与 16个旋流器组成

的 亥 姆 霍 兹 共 鸣 器 求 解 得 的 一 阶 谐 振 频 率 约 为

255Hz。在阶段 III占主导的振荡模态（350~500Hz）
为燃烧室的 1/4波模式，其频率近似为

f1/4 = c/ ( 4LC ) （5）
式中 LC为燃烧室长度，燃烧室内的气体温度为 1500K
时可得 1/4波模式振荡频率为 388Hz，而这也是燃烧

室内纵向声学模式的一阶谐振频率。在阶段 IV占主

导的振荡（500~650Hz）为配气室一阶周向模式，其频

率可由下式近似

fA = c/ (πDP ) （6）
式中 πDP 代表配气室的平均周长，在这里取 DP 的估

计值为 247.5mm。由于配气室周向尺寸与燃烧室相

当且配气室内气体温度较低，故配气室内的周向模

式对应了更低的周向模式振荡频率，在配气室气体

温度为 350K时一阶周向模式的频率值约为 482Hz。
声学模式的确定可进一步依据多点麦克风信号和火

焰自发光成像的脉动信息来进行分析。

3.2 不同热瞬态状态点的热声分析

图 3给出了在 6个状态点的麦克风 M2~M4信号

测量结果及其功率谱密度。各状态点选取了时长

30ms的信号进行展示，可以看到在不同状态点的信

号时序具有明显的不同特征。图 4为 6个瞬态状态

点所选取 30ms的 M2信号的相空间轨迹，可以看出

State-2与其他状态点不同，其相空间轨迹呈现纺锤

状分布，未达到极限环状态，且功率谱密度曲线上声

压信号也未呈现明显峰值。State-2的声压振荡幅值

也处于较低水平，火焰在该状态点的燃烧较为稳定。

而另外五个状态点的相空间轨迹呈现了近圆状的极

限环特征，其中状态点 State-1和 State-3在不同方位

角的声压信号具有相近的相位和幅值，为纵向模式；

而 激 发 了 周 向 模 式 的 状 态 点（State-4、State-5 和

State-6）在不同方位的声压信号不一定再具有相同

相位与幅值。具体地，State-4中周向模式伴随了较

强的 1/4波纵向模式；而 State-5中所给出的时序片段

经历了准驻波模式（15ms前）向准旋转模式（15ms后）

转变的过程，M2和M4信号（周向具有 180°方位角差）

始终相差 180°相位，而在 M3信号前半段与 M2的相

位较接近，且振荡幅值处于较低水平，后半段 M3信
号振荡幅值逐渐增大，且分别与 M2和 M4信号间呈

接近 90°相位差；在 State-6中三个麦克风信号的幅值

接近，且 M3与 M2信号、M3与 M4信号之间均呈接近

90°的相位差，这表明该状态点的周向模式接近于完

全旋转模式，且为逆时针旋转的周向模式。需要说

明的是，图 3中所截取的 30ms时间段仅是对应状态

点的典型时序信号，并未展现采样长度 0.5s内的所有

特点。事实上，振荡幅值、周向模式旋转率等特征在

采样区间内会有不同程度的演化。

图 3还给出了 PMT信号及其功率谱密度的结果。

在热声不稳定的几个状态点，PMT信号所表征的热

释放速率均与麦克风 M4信号（与 PMT位于相同方位

角）具有相近的相位（相位差小于 90°），这也符合瑞

利准则对热声不稳定性的研判。同时，PMT信号与

声压信号在 PSD特征谱上并非保持完全一样的形态：

如在 State-1中，PMT信号频谱的 fH0及其与 fH1的叠加

频率对应了较明显的峰值，但在声压信号中则呈现

较弱的峰值；State-4声压信号中 1/4波纵向模式（f1/4L）

与周向模式（fA）的幅值相当，但光电倍增管信号频谱

中周向模式的幅值要明显小于纵向模式；一些声压

频谱中对应配气室声学模式（冷态下也存在）的较弱

峰值在 PMT信号内未得到明显峰值体现等。这些与

不同测点位置、不同模式下声压振荡特征有关。

3.3 不同热瞬态状态点的火焰图像分析

高速摄像机同步记录了不同状态点下火焰在可

见光段的化学自发光图像序列（单个图像分辨率为

568×1872）。通过对单次 2000张图像序列的动态模

态分解可得到 DMD频谱（图 5）和各个状态点的主要

DMD特征模态。可以看出，火焰图像序列的 DMD频

谱与 PMT信号的 PSD在特征峰值频率上具有较强的

Table 1 Experimental parameters of the different thermal

states

Thermal
state
State-1
State-2
State-3
State-4
State-5
State-6

Time/s
（Δt=0.5s）
51 + Δt
280 + Δt
436 + Δt
621 + Δt
725 + Δt
912 + Δt

Probing
temperature/K

340
383
412
434
447
470

Stage
I
II
III
III
IV
IV
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一致性。图 5中还给出了主要模态振荡的增长率 g，

对于不同 DMD模态，增长率大于零时为发散模态，小

于零时为收敛模态，等于零时则处于稳定周期振荡

状态。可以看到，图中标注的 DMD主模态的增长率

都小于且十分接近于零，即几个模态都为收敛模态

且接近稳定周期振荡状态。结合麦克风、光电倍增

管信号以及火焰图像序列的 DMD分析，可以对不同

状态点的热声不稳定特性作较完整的阐述。

首先，在壁温较低时占主导的是亥姆霍兹模式。

在状态点 State-1时，PMT信号频谱以及火焰图像序

列的 DMD频谱都捕捉到若干峰值，其中：fH1所对应的

是为将配气室视作亥姆霍兹共鸣腔、将 16个旋流器

Fig. 3 Acoustic pressure signals (M2~M4), PMT signal and their power spectral density (PSD) at different thermal states
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流道视为亥姆霍兹共鸣腔颈部时的亥姆霍兹模式，

其特点是各个头部间的相位差为零（图 6（a）），且具

有较大的声压振荡幅值及热释放速率脉动幅值；而

fH0 所对应的热声不稳定模式较为特殊，如图 6（b）所

示 fH0 所对应的 DMD模态中不同的头部并非以相同

相位振荡，且各相邻头部间的相位差没有明显规律，

即各头部火焰的振荡彼此独立。而位于三个头部上

游位置的三个麦克风信号（见图 7）在经过以 fH0 ±
2Hz的带宽进行滤波后，其相位也同样地呈现出不一

致性。文献［6］也曾提及个别头部火焰相位不一致

的情形，但未进行深入讨论。本文认为，该模式可能

是考虑单个旋流头部与配气室构成的亥姆霍兹共鸣

器所被激发的更低阶的亥姆霍兹模式，而各个头部

所对应的这类亥姆霍兹模式不一定保持相位的协

同，故产生了上述火焰图像和声压信号结果。在目

前尝试过的所有工况中，fH0 所对应的这种热声不稳

定模式，都只在某些特定工况下伴随着 fH1 所对应的

常规亥姆霍兹模式出现。

随着壁温升高，阶段 III占主导的热声振荡模式

转 化 为 了 1/4 波 纵 向 模 式 ，此 时 选 取 两 个 状 态 点

State-3和 State-4进行进一步分析。图 6（c）给出了

State-3中对应 f1/4L 的 DMD模态，各个头部火焰的脉

动相位均相同，这符合纵向模式空间结构的基本特

点。实验也验证了 State-4与 State3具有相似的模态

空间分布形式，只是具有幅值上略有差异。

随着壁温的进一步升高，热声振荡逐渐被周向

Fig. 5 DMD spectrum of high-speed flame image sequence at different thermal states

Fig. 4 Phase space trajectories of M2 signals for different thermal states (unit: Pa)
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模式占据主导（阶段 IV）。其中状态点 State-4为周向

模式开始发展的初期，此时 1/4波纵向模式依占主

导；而进一步，状态点 State-5中周向模式得到增强，

1/4波纵向模式处于较弱的水平。这两个状态点的周

向模式都具有驻波模式的特点（图 8（a）和图 8（b）），

波节位于方位角 202.5°的头部附近。驻波模式的特

点是位于波节附近火焰自发光脉动幅值保持在较低

水平，而在波腹附近有着最大的变动幅度。 Prieur
等［16］通过实验验证了节点线位置与火焰再分配的不

均匀性有关，State-4和 State-5波节位置较为接近的

原因也与此有关，即与各旋流喷嘴实际存在的微弱

不对称性造成，其节点线位置在不同状态点都比较

接近。不过需要指出的是，DMD模态事实上反映的

是针对 0.5s图像序列的一个统计结果，因此所展现的

驻波模式的空间分布特性并非是在整个采集时间段

内都保持不变。而 State-6的周向模式则具有旋转模

式的特点，即各头部火焰自发光脉动具有相近的幅

值，且头部间相位差由方位角决定（图 8（c））。由

DMD模态（图 8（c））和声压信号（图 3）可知，此时该模

式的旋转方向为逆时针（俯视视角），与 16个旋流头

部的旋转方向一致。旋转模式偏向逆时针方向可能

与旋流头部阵列形成的逆时针平均环向流动相关。

3.4 周向模式的旋转率分析

针对周向模式的三个状态点，对其麦克风信号

（时长 0.5s）以 fA ± 30Hz频率的带通滤波进行处理，

可求解得到旋转率 SR的时序演化，并进一步选取间

隔 ΔSR = 0.05进行旋转率概率密度函数（Probability
density function，PDF）柱状图的绘制，如图 9所示。可

以看到，处于周向模式发展初期的 State-4和 State-5
的旋转率概率密度分布都较为分散和均匀，呈现肥

尾分布，且旋转率的平均值均接近于零，这种分布实

际上对应了这两种状态点周向驻波模式和顺/逆时针

旋转模式间不断的切换过程，表现为驻波-旋转混合

模式；而 State-6的旋转率概率密度分布较为集中，且

平均值为 0.685，这表明该状态点所对应的热平衡状

态下逆时针旋转模式占据了主导。而实际环形燃烧

室中是难以捕捉在一段时间内保持完全驻波（SR=0）
或完全旋转（SR=±1）周向模式的，Dawson等［20］曾引入

特定阈值作如下分类：|------SR | < 1/3时，可认为周向模式

整体呈现驻波模式特性；|------SR | > 1/3时，可认为整体呈

Fig. 7 Filtered MIC signals (M2~M4) using a narrow

bandpass filter of fH0 ± 2Hz at state-1

Fig. 6 Reconstructions of the prominent DMD modes of state-1 and state-3
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现的是旋转模式特性。由此，对于三个状态点周向

模式的特点，旋转率概率密度分布给出的结果与

DMD模态的结果是一致的。当然这只是求取统计量

所呈现的结果，在 0.5s的时序内，旋转率实际上一直

在实时变化，且在对应驻波模式的 State-4和 State-5
中变动较大，而在对应旋转模式的 State-6中变动较

小。从 State-4向 State-6的转变也伴随着 1/4波纵向

模式热声振荡的逐渐消失，而周向模式热声振荡幅

值有所增大，这与 Schuermans等［41］在理论模型分析

中给出的情形类似，即对称配置下驻波模式出现后

不能稳定维持，进而转变为对应稳定极限环的旋转

模式。周向模式是呈现驻波形式主导或是旋转形式

主导到目前还一直是个开放问题，一些理论模型指

出旋转对称性破缺会使得周向模式倾向于发展为驻

波模式［24，27］，但在实际工业级和实验室级的环形燃烧

室中，完美的对称性（包括几何对称、流动对称和热

释放分布对称）是不存在的。现阶段 TurboCombo平
台中旋转形式主导的稳定极限环可能与旋转对称性

破坏程度较小有关，在后续研究中将进行更深入的

探索。以上分析表明，随着壁温的升高不仅热声振

荡的类型发生了多次改变，而且周向模式中旋转率

的统计参数也随之发生了显著的改变。

4 结 论

本文基于环形燃烧室/涡轮耦合 TurboCombo平
台研究了壁温对热声不稳定性的影响，得到如下

结论：

（1）随着壁温的上升，燃烧系统的热声不稳定性

状态先后经历了亥姆霍兹模式纵向振荡、稳定燃烧、

1/4波模式纵向振荡、驻波模式周向振荡和旋转模式

Fig. 8 Reconstructions of the prominent DMD modes of State-4, State-5 and State-6

Fig. 9 Probability density distributions of spinning ratio in State-4, State-5 and State-6
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周向振荡等多个阶段。基于多头部火焰高速图像序

列的 DMD频谱特性与 PMT信号频谱特性很接近，且

与声压频谱在峰值频率上一致。在每个单一模式主

导阶段，所对应的模式主频随壁温增加而呈上升趋

势，且声压振荡幅值也会发生变动。这些模式切换

以及振荡特征参数的改变，证实了壁温效应对热声

不稳定性的重要影响。

（2）在壁面热瞬态初期，除了存在 232Hz左右的

亥姆霍兹模式外，还伴随着频率为 79Hz的振荡模式

（各头部火焰图像间存在相位差），结合声压信号分

析，认为其可能是仅考虑单个旋流头部与配气室构

成的亥姆霍兹共鸣器所被激发的更低阶的亥姆霍兹

模式。

（3）对于给定实验工况，在接近热平衡时呈现逆

时针方向周向旋转模式的振荡类型。但在壁温升高

过程中，激发的周向模式热声振荡还经历了由驻波-
旋转混合模式发展为旋转模式主导的过程。在混合

模式主导的状态点中旋转率呈现肥尾分布，而旋转

模式主导时旋转率的分布较为集中。

致 谢：感谢国家自然科学基金和两机重大专项基础研

究的资助。
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