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摘 要：为建立燃烧室热声不稳定性预测和分析方法，以某高温升单管燃烧室试验件为研究对象，

构建了试验系统低阶热声网络（LOTAN）模型。基于试验数据，利用优化的方法获得了各工况下的火焰

传递函数 （FTF），并利用 Kriging 模型拟合出了增益与迟滞时间对工况参数的响应模型。利用拟合出的

FTF 响应模型分析了油气比和进气速度对燃烧室热声稳定性的影响。研究结果表明：通过优化得到的

FTF 能够较准确反映各工况下的非稳态热释放特性，导入 LOTAN 中计算得到的结果与试验结果吻合较

好，最大误差约3.32%；油气比的改变会引起不稳定模态的转变，油气比或进气速度升高时，系统特征

频率也随之升高。
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1 引 言

航空发动机燃烧室是航空发动机的核心部件之

一，随着航空发动机技术的快速发展，对提高发动机

推重比的要求也越来越高。通过升高涡轮前温度来

增加单位推力是提高发动机推重比最直接和最有效

的方法［1］。对于高温升燃烧室，其面临的首要问题是

油气比增大后的排气冒烟问题［2］，为了解决这一问

题，要求主燃区油气比接近化学恰当油气比，这就意

味着需要增加主燃区空气流量［3］。相比于常规燃烧

室，高温升燃烧室减少了掺混空气和火焰筒冷却气

量，这给降低气流对振荡的阻尼作用带来了一定的

影响。此外，在双油路燃油系统设计方面，主级燃油

常采用直喷方式设计，在较低工况的主级燃油初始

介入过程中，可能会由于燃油雾化质量较差导致头

部释热不均，同时在复杂的旋流流场作用下，燃气

流动发展过程中常会出现多种不稳定现象［4］，如振荡

燃烧。

振荡燃烧是指在燃烧室中出现持续的低频、高

振幅的压力脉动和释热率脉动，并伴随着强烈的机

械振动，从而导致燃烧室筒体过热、零件振裂及脱落

的一种有害现象［5］。为了避免振荡燃烧的出现，在设

计阶段对燃烧系统进行热声稳定性分析显得尤为重

要。多年来，学者们发展出了多种热声稳定性分析

方法，主要可以分为以下几类：基于完整的三维可压

缩计算流体力学方法，对燃烧室内火焰的耦合声振

荡和非稳态热释放进行数值计算。这种方法能够表

明各子过程（例如蒸发和雾化）对燃烧稳定性的影

响，有助于深入了解小尺度的基本问题。学者们利

用直接数值模拟［6-7］和大涡模拟［8-9］进行了大量研

究工作。第二类方法是声学有限元方法（Finite Ele⁃
ment Method，FEM）计算，直接对 Helmholtz 方程进行

离散，然后借助 FEM 求解器进行求解。目前一些较

为先进的 FEM-Helmholtz 求解器［10-11］已经能够求解

一些复杂几何结构的热声本征模态。上述两类方法

都需要求解大量偏微分方程，计算成本高，耗时长，

难以满足工程实际中快速计算的需求，且基于 FEM
的方法灵活性较差，火焰响应的空间分布也很难获
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取。为了克服这些缺点，低阶模型法（Low Order Mod⁃
el，LOM）被广泛运用于热声耦合研究［12-13］与燃烧不

稳定性预测［14-15］中。LOM 方法将流动和传热的计算

解耦，将复杂的几何体分解为由简单声学单元构成

的网络，在计算时不考虑热声耦合现象中复杂的物

理化学过程，而只关注系统本身的几何及工况参数，

大大减少了计算量。且系统高度模块化，可以直接

对几何尺寸和结构进行修改，便于燃烧室几何结构

的优化设计。

根据对声场描述方法的不同，现有的 LOM 主要

有两种形式：第一种是基于模态（或 Galerkin）展开的

方法，将声压场表示为已知声学模态的组合。Zinn
等［16］最早用模态展开的方法研究了液体火箭发动机

燃烧的稳定性，之后学者们［17-19］又在此基础上发展出

了多种类型燃烧室 LOM 的构建方法。第二种是基于

平面声波的一维网络方法，将声压和速度表示为入

射波和反射波的叠加，也称低阶热声网络模型（Low 
Order Thermoacoustic Network Model，LOTAN）法。该

方法最早由 Dowling 等［20］提出，用于研究燃烧室极限

环幅值。伦敦帝国理工学院［21］对火焰线性/非线性响

应进行了深入研究，开发并开源了燃烧不稳定低阶

模拟器（OSCILOS）。 Yang 等［22］研究了环形燃烧室

LOTAN 模型的构建方法，包括纵向声波和周向声波

的理论模型推导，以及进气段、预混段和燃烧室间的

连接关系，并对环形燃烧室的轴向和周向模态展开

了预测。相较于模态展开法，LOTAN 方法的计算更

为简单，因为模态展开法需要求解大量微分方程组

以连接不同位置的扰动量，而 LOTAN 方法只需根据

守恒方程求解下游平均量，扰动量则通过上下行声

波的叠加形式给出，因此求解的方程为代数方程，计

算更为简单，计算速率也更高。

利用 LOTAN 方法对燃烧系统进行稳定性分析

时，一个重要的问题是需要对火焰进行降阶处理。

由于燃烧室内纵向声波的波长通常远大于火焰厚

度［23］，LOTAN 计算时忽略了释热率的空间分布，并假

设火焰面无限薄。火焰面位置释热率扰动对速度扰

动 的 响 应 被 建 模 为 火 焰 传 递 函 数（Flame Transfer 
Function，FTF）。FTF 有多种形式，1951 年，Crocco［24］

开创性地提出了时滞理论，并在此基础上发展出了

著 名 的 n − τ 模 型 。 FTF 可 通 过 试 验［25］或 CFD 计

算［26］的方式获得，但这两种方法都需要进行大量重

复性工作，难以适用于工程实际中。为简化火焰

传递函数的建模过程，本文通过优化的方法重构

了各工况下的 FTF，并结合 LOTAN 进行了热声稳定

性分析。

2 试验系统

2.1 试验系统简介

为获取燃烧室振荡燃烧状态下的压力脉动特

征，试验在某高温高压燃烧室试验器上进行，如图 1
所示。该试验系统主要由空气系统、燃烧室、燃油系

统、冷却水系统和测试系统等组成。其中燃烧室选

用头部为单级径向旋流多点喷射的高温升单管燃烧

室作为研究对象，其燃油喷嘴采用双油路设计，副油

路为离心喷嘴，主油路为直射式喷嘴。

从燃烧室进口到出口沿程多个截面的轴向位置

上，设置有多个动态压力测点，采用 Kulite 公司生产

的 XTE-190SM 型（带半无限长管）和 XCE-062 型传

感器（带水冷），分别用于测量燃烧室进口和火焰筒

内燃气的脉动静压。

试验过程中，由中压气源过来的纯净空气，经电

加热器加热后由进气管道进入燃烧室。通过调节进

气流量和燃油流量（油气比），使燃烧室产生不同模

式下的自激励振荡燃烧。采用 Dewesoft 采集系统进

行信号采集，其最高采样频率为 200 kHz，最高模拟带

宽 20 kHz，测量精度 0.1%。

2.2 试验工况及结果

试验结果中，取燃烧室动态压力信号幅值超过

平均压力 5% 的工况为振荡燃烧工况，测得的 14 组振

荡燃烧工况及其对应的振荡频率如表 1 所示，表中

FAR 为油气比。由表 1 可以看出，较大进气速度、较

高油气比工况下，系统振荡频率较高。这主要是由

于：一方面，振荡燃烧与系统内旋涡脱落有关，进气

速度增加时，流场湍流度增强，涡脱落频率加快；另

一方面，油气比的升高导致燃烧室平均温度升高，声

速上升，相同燃烧室几何结构情况下，燃烧室能够容

纳更多波数。

Fig. 1　Test system (mm)
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3 热声网络模型及火焰传递函数

3.1 LOTAN模型

首先根据试验系统的几何尺寸建立了高温升燃

烧室的 LOTAN 模型，如图 2 所示。该模型主要由进

气段，燃烧室，转接段和排气管道构成。图中 f 代表

入射波，g 代表反射波，下标 u 代表上游，d 表示下游，

R1和 R2分别为上下游反射边界。火焰面位置假定位

于航空煤油喷嘴出口，即图中红线位置处。表 2 给出

了各声学单元段的几何尺寸。

利用 LOTAN 法对热声系统进行稳定性分析时，

燃烧室中的不同结构被降阶处理为不同声单元。对

于纵向长度远大于周长的系统，周向声波的影响可

以忽略，只需考虑纵向平面声波的影响。对于一维

平面声波，声单元中任意位置的扰动可以表示为入

射波和反射波的叠加（假设声单元起始位置为 xk-1，末

端位置为 xk），即

p′k( x,t) = f ( t - x - xk - 1
c̄ k + ū k ) + g ( t - xk - x

c̄k - ū k ) （1）

u′k( x,t) = 1
ρ̄ k c̄k ( f ( t - x - xk - 1

c̄ k + ū k ) - g ( t - xk - x
c̄k - ū k ) )

  （2）
式中 f为入射波振幅；g 为反射波振幅；ρ̄ k，c̄ k，ū k 分别表

示声单元中密度、声速、流速的平均量。

由上述两式可以将声单元首尾的扰动量连接起

来。在不同声单元相接的位置，则基于质量、动量、

能量方程进行连接。

Θ k ρ̄k + 1 ūk + 1 = ρ̄ k ū k （3）
p̄ k + 1 + ρ̄ k + 1 ū2

k + 1 = p̄ k + 1
Θ k

ρ̄k ū2
k （4）

γ
γ - 1 (Θk p̄k + 1 ūk + 1 - p̄ k ū k ) + 1

2 ρ̄ k ū k( ū2
k + 1 - ū2

k ) = q̇

 （5）
式中 q̇ 为非稳态释热率；Θ k 为声单元连接位置的面积

比，Θ k = Sk + 1 /Sk。

对于该燃烧试验系统，上游稳定气源为中压空气，

可认为上游边界条件满足 p′=0，即不存在熵波；下游排

气管道通往排气塔，再由排气塔排入大气，这个过程中

反射波影响较小，可近似视为开口边界。

通过式（3）~（5）可以求解相邻声单元中的平均

流动参数，再通过式（1），（2）求解扰动量，即可将入

口扰动解算至出口。出口扰动不一定满足出口边界

条件，通过迭代求解可以获得满足进出口边界条件

的模态，该模态就是系统的特征模态。在这些特征

模态中，增长率大于 0 的模态为不稳定模态，振荡幅

值会继续发展直至达到极限环状态；增长率小于 0 的

模态为稳定模态，扰动会逐渐衰减。

3.2 火焰传递函数及其优化方法

当系统中无热源加入时，式（5）右边的热源项为

0，系统模态为纯声学模态。当系统中存在由燃烧放

热产生的非稳态热释放时，热源项不为 0，方程组不

再封闭。为封闭方程组，需要建立释热率与已知流

动参数间的关系，这种关系可以用火焰传递函数来

表述。对于微弱线性扰动，线性 FTF 能够较好地捕捉

火焰响应，其数学表达形式为

Fig. 2　LOTAN model of test system

Table 2 Dimensions of acoustic (m)

Acoustic unit
Length of intake duct

Diameter of intake duct
Length of combustor

Diameter of combustor
Length of transition section

Diameter of transition section
Length of exhaust duct

Diameter of exhaust duct

Size
2.43
0.20
0.25
0.20

0.10， 0.61
0.14， 0.24

5.17
0.24

Table 1 Test conditions and results

Test No.
1
2
3
4
5
6
7
8
9

10
11
12
13
14

Intake speed/（m/s）
13.1
13.1
13.1
13.5
13.6
14.0
14.5
14.6
15.3
15.4
15.5
15.7
16.2
16.4

FAR
0.015 8
0.016 2
0.017 0
0.016 4
0.016 7
0.016 5
0.016 3
0.016 8
0.016 8
0.015 6
0.017 1
0.016 5
0.016 8
0.016 0

Frequency/Hz
280.10
288.47
312.93
291.57
294.64
296.30
296.63
312.35
313.15
301.56
316.82
310.63
317.97
317.27
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fFTF ( ω ) = q̇′ ( ω ) / -q̇
u′ ( ω ) /ū （6）

分子为火焰面位置的无量纲释热率扰动，分母

为火焰面前方无量纲速度扰动。FTF 有多种形式，本

文采用 Crocco 著名的 n-τ 模型进行分析计算，其在时

域上的表达形式为

q̇′( t )
q̇̄

= n
u′( t - τ )

ū
（7）

该模型的主要思想为：将燃烧视为一个系统过

程（其中包括雾化、掺混、燃烧等子过程），引入增益 n

来表征各子过程间的相互作用，引入 τ 来表征燃料从

喷注到生成燃气所经历的特征时间。

值得注意的是，n 与 τ 的取值并不是先验的。根

据 NASA 的研究报告［27］，多种因素对迟滞时间和增

益有影响，这些影响因素包括油气比、燃烧室压力、

燃料种类等。为建立 FTF 参数和试验工况间的联

系，本文采用一种随机优化的方法，基于试验数据，

结合 LOTAN 方法推导出 FTF 参数。根据扰动的线

性发展理论，若系统自身不稳定，则无论扰动多小

都会逐渐发展至极限环水平；若系统稳定，则无论

扰动多大都会逐渐衰减至 0。对于充分发展的自激

振荡状态，系统压力脉动幅值呈现稳定的脉动状

态，此时压力扰动不再发展，增长率维持在 0 附近。

基于此，可通过换用不同 FTF 参数进行 LOTAN 计

算，在计算结果中找到特征频率接近实际振荡频率，

且增长率接近 0 的模态，该模态满足实际振荡情况，

对应的 FTF 即为合理的火焰模型参数。具体步骤

如下：

（1）构建燃烧系统的 LOTAN 模型。

（2）在一定范围内生成 n 与 τ 的试算样本。

（3）将各试算样本导入 LOTAN 中进行计算。

（4）找出满足实际振荡情况（特征频率接近实际

振荡频率，增长率接近 0）的模态，用于该模态计算的

FTF 就是 n 与 τ 的合理值。

在构建（n，τ）的试算样本时，本文采用 Quasi-
Monte Carlo 采样法，在一定范围内生成二维 Sobol 序
列，构成（n，τ）的取值空间。Sobol序列是一种低差异

序列，能够保证样本点具有良好的空间分布特性。

根据学者们的实验研究经验［28-30］，n 选取 0~4，τ 选取

0~20 ms，为兼顾计算准确性和计算效率，样本数量选

择 1×104。图 3 为 1×104个样本点在（n，τ）的取值空间

内的分布情况，可以看出试算样本点在工况空间内

有着良好的均布特性。

4 结果与讨论

4.1 FTF优化结果

利用 3.2 节所述的优化方法对试验获得的 14 组

振荡燃烧数据进行了优化，获得了不同试验工况下

的 FTF 参数，如图 4 所示。

由图 4 可看出，n 的较大值主要集中在进口速度

大、油气比大的工况下，这是由于增益 n 在 FTF 中表

Fig. 4　Optimization results of FTF under different working 

conditions

Fig. 3　Distribution of sample points in value space
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征了释热率扰动对进口速度扰动的放大倍数，随着

油气比的增加，火焰释热率增强，燃烧室的燃烧功率

增大，压力场从燃烧场获得更多能量，增益 n 也随之

增加；其次，进口速度的增加会导致气动力增强，燃

油在运动过程中的破碎更为剧烈，有利于改善燃油

的雾化性能［31］，进而增强火焰的非稳态热释放，故 n

也会增强。对于迟滞时间 τ，进口速度越大，油气比

越大，τ 越小。这是由于油气比的增加使得燃烧室平

均温度升高，加快了燃油的雾化和蒸发速率，使得总

时滞减小［32］；其次，进口速度的增加能够缩短对流时

间，进而降低总迟滞。

为了验证优化方法的准确性，在优化工况中随

机选取 8 组工况作为建模工况，利用 Kriging 模型拟合

出 FTF 参数对工况参数的响应模型，并结合 LOTAN
方法计算出不同工况下的特征频率，计算准确性以

全集（14 组工况）作为验证。随机选出的建模工况分

别为：1，3，5，7，8，9，11，12。根据优化结果，拟合出

的 Kriging 模型如图 5 所示。由图 5 可以看出，n 的极

大值和 τ 的极小值出现在大进口速度、高油气比的工

况下，这与前文的分析相符。

利用该响应模型重构了表 1 所列 14 组工况下的

FTF 参数，将重构的 FTF 参数导入 LOTAN 中进行计

算，计算得到的特征频率和试验结果对照情况如图 6
所示。可以看出 LOTAN 计算结果和试验结果之间保

持了良好的一致性，两者间的相对误差最大值位于

Test 4 工况下，约 3.32%，说明利用该方法重构的 FTF
较为合理，能够较好地反映火焰非稳态热释放对速

度扰动的响应特征。

4.2 热声稳定性分析

本文根据拟合出的 FTF 响应模型研究了不同试

验工况对高温升燃烧系统热声稳定性的影响情况。

4.2.1 油气比对热声稳定性的影响       
首先考虑油气比对热声稳定性的影响情况，由

试验结果可知，该燃烧系统振荡燃烧主频位于 250~
340 Hz，因此重点关注这个范围内的“危险”频率。

图 7 给出了 Test 1 工况（进口速度为 13.1 m/s，FAR 为

0.015 8）下，“危险”频率范围内的模态分布情况，其

中等高线上的值为 20lg | δe ( s ) |，| δe ( s ) |为进口边界扰

动根据 LOTAN 计算至出口后，与出口边界间存在的

误差，该值最小的位置最接近燃烧室实际条件，因此

为 系 统 的 特 征 模 态 。 该 误 差 的 表 达 式 为 δe ( s ) =
gd ( s ) - R 2 fd ( s )e-τs， s=σ+i2πf，σ 为增长率，f为频率。

由图 7 可以看出，该频率范围内存在 4 阶特征模

态，分别位于 260，280，310，330 Hz 附近。其中第二

阶模态特征增长率接近 0，热声系统在此易发生极

限环振荡，其余三阶模态特征增长率均小于 0，为
稳定模态。由于系统长度较长，纵向振荡基频较低

（约 20 Hz），因 此 系 统 相 邻 特 征模态间频率较为

接近。

图 8 给出了相同进口马赫数条件下，各阶模态特

征增长率随油气比的变化情况。由图可以看出，第

一阶和第四阶模态特征增长率始终为负，说明该油

气比范围内不可能在这两阶模态发生振荡燃烧；对

于第二阶和第三阶模态，当油气比小于 0.016 5 时，第

Fig. 6　Comparison between LOTAN calculation results and 

test results

Fig. 5　Kriging model fitting results
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二阶模态不稳定，当油气比大于 0.016 5 时，不稳定模

态由二阶过渡到三阶。

这种不稳定模态随油气比发生转换的情况可以

解释 Test 3 工况下特征频率的突增，学者们［33-35］普遍

认为这种频移现象与迟滞时间有关。图 9 为迟滞时

间对振荡模态的影响情况示意图，图中红色区域为

不稳定区域，当迟滞时间 τ 位于该区域内时，释热率

与压力间的相位关系将满足 Rayleigh 准则［36］。若 τ

为较大值时，振荡燃烧容易出现在较低阶数的模态

下；若 τ 为较小值时，振荡燃烧则容易出现在较高阶

数的模态下。根据上文关于 τ 的优化结果，与 Test 1，
Test 2 工况相比，Test 3 工况的迟滞时间下降明显，这

种迟滞时间的较大改变有可能引起频移现象。

图 10 为油气比对特征频率的影响情况，随着油

气比的增加，各阶特征频率都逐渐升高。图中黄圈

为试验测量数据（Test 1~3），油气比 0.015 8 和 0.016 2
时，系统特征频率比较接近二阶模态，当油气比达

0.017 时，特征频率比较接近 3 阶模态，这与上文分析

的不稳定模态发生了转换有关。

4.2.2 进气速度对热声稳定性的影响       
图 11 给出了油气比相同条件（FAR 为 0.016 8）

下，不同进气速度对系统模态特征增长率的影响情

况。可以看出，在该进气速度范围内，热声不稳定主

要发生在第三阶模态下，其他几阶模态均为稳定

模态。

图 12 为进气速度对特征频率的影响情况，随着

进气速度的增加，各阶模态的特征频率逐渐上升。

Fig. 9　Influence of delay time on oscillation order

Fig. 8　Influence of FAR on characteristic growth rate

Fig. 7　Modal distribution under test 1 working condition

Fig. 11　Influence of intake speed on characteristic growth 

rate

Fig. 10　Effect of FAR on characteristic frequency
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计算结果与黄圈所示试验结果（Test 8，9，13）吻合得

较好。

5 结 论

本文以高温升燃烧室为研究对象，基于试验数

据重构了 FTF 对工况参数的响应模型，利用该响应模

型研究了高温升燃烧室的热声稳定性，得到了以下

结论：

（1）利用优化方法得到的 FTF 参数中，增益 n 随

油气比的增大而增大，而迟滞时间 τ 随油气比的增大

而缩短。

（2）利用 Kriging 模型拟合出了 FTF 参数对工况

参数的响应模型，利用该模型计算了不同工况参数

下的 FTF 参数，并导入 LOTAN 中计算特征频率，计算

结果与试验结果吻合得较好，最大误差约 3.32%。

（3）针对试验过程中易出现振荡燃烧的四阶模

态，利用 LOTAN 法分别分析了油气比和进口速度对

各阶热声稳定性的影响，结果表明油气比的改变可

能会导致不稳定阶数发生变化，各阶振荡频率随着

油气比和进口速度的增加而增加。

利用随机优化结合 LOTAN 分析的方法，可以用

于少量试验数据分析较全工况范围内燃烧系统的热

声稳定性。在实验设计阶段应尽可能涵盖发动机的

典型工况，这样在工况调整过程中就会获得足够的

变化范围，以获得相对较完整工况下的 FTF。在获得

FTF 后即可建立可靠的预测模型，分析在哪些工况下

燃烧室容易发生振荡，从而对设计、试验和运行提供

参考。当前的分析计算还处在基于线性 FTF 的预测

阶段，接下来的工作将进一步考虑热释放的饱和特

性，构建可靠的非线性 FTF 预测模型。

致  谢：感谢中国航发自主创新专项资金的资助。
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Thermoacoustic coupling characteristics of high 
temperature rise combustor
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Abstract：In order to develop a prediction and analysis method of thermoacoustic instability for combustor， 
one can test rig of high temperature rise combustor was secleted as research object， and the low order ther⁃
moacoustic network （LOTAN） model of test system was constructed. Based on the experimental data， the parame⁃
ters of flame transfer function （FTF） under various working conditions were obtained by optimization method， 
and the response model of gain and hysteresis time to working conditions parameters is fitted by Kriging model. 
The effects of fuel-air ratio（FAR） and intake speed on the thermoacoustic stability of the combustion chamber 
were analyzed by using the fitted FTF response model. The results show that the optimized FTF can accurately re⁃
flect the unsteady heat release characteristics under various working conditions， and the calculated results import⁃
ed into LOTAN are in good agreement with the experimental results， the maximum error is about 3.32%. The 
change of FAR can cause the transformation of unstable mode. When the FAR or intake speed increases， the 
characteristic frequency of the system also increases.

Key words：High temperature rise combustor；Unstable combustion；Low order thermoacoustic network 
model；Thermo-acoustic stability；Flame transfer function
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