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LPP燃烧室燃烧不稳定特征三维模拟
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摘　　　  要：    为分析贫油预混预蒸发（LPP）燃烧室的燃烧不稳定（CI）特征，通过对三维亥姆霍兹方程进行

了三种不同程度的简化：平均温度场和导入 CFD温度场的无源项方程，以及导入燃烧流场特征的有源项方

程，分别对单头部 LPP燃烧室模型进行了三维频域特征数值仿真。结果表明：燃烧室内的温度分布是燃烧室

声学特征频率的重要影响因素，释热率源项对主频无影响。相比于仅设置平均温度场，导入 CFD三维温度

场可以获得与实验频率更吻合的结果，精度提高了 5%。采用解耦方式求解频域方程能够快速建立声学系统

与燃烧流场间的联系，释热率和迟滞时间的空间分布特征表现在亥姆霍兹方程的源项，其对预测燃烧室固有

频率没有影响，但是能够获得详细声压分布特征。
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Abstract:   In  order  to  analyze  the  combustion instability  (CI)  characteristics  of  lean  premixed pre-
vaporized  (LPP)  combustor， three-dimensional  Helmholtz  equations  were  simplified  at  three  different
levels.  The average temperature  field  equation without  source  term， the  imported CFD temperature  field
equation without source term，and the imported combustion flow field characteristics equation with source
term， were  respectively  simulated  for  the  single-head  LPP  combustor  model  in  three-dimensional
frequency domain. The results showed that the temperature distribution in the combustor was an important
factor affecting the acoustic eigenfrequency of the combustor，and the source term of heat release rate had
no effect on the main frequency. Compared with only setting of average temperature field，importing the
3D  temperature  field  calculated  by  CFD  can  obtain  more  consistent  results  with  the  experimental
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frequency，and the accuracy was increased by 5%. The relationship between the acoustic system and the
combustion  flow  field  can  be  quickly  established  by  solving  the  frequency  domain  equation  in  a
decoupling  way.  The  spatial  distribution  characteristics  of  heat  release  rate  and  hysteresis  time  were
represented  by  the  source  term of  the  Helmholtz  equation，which  had  no  effect  on  the  prediction  of  the
natural  frequency of the combustion chamber，but the detailed sound pressure distribution characteristics
can be obtained.

Keywords:   lean premixed pre-vaporized (LPP) combustor；acoustic eigenfrequency；
combustion instability (CI)；finite element calculation；thermal acoustic coupling

燃烧不稳定（combustion instability，CI）是先进

低污染、高温升航空发动机燃烧室研制过程中的

难点[1]，由 CI引起的较大压力波动会造成发动机

在工作过程中产生剧烈震动或者发出巨大噪声，

同时可能引起燃烧室熄火、发动机的损坏甚至报

废，这对发动机的性能以及使用寿命形成了挑战。

伴随着 CI的发生，发动机排放的污染物含量也会

增加，在影响发动机性能的同时对环境产生不利

的影响[2]。自 CI现象发现以来，为了找到其产生

机理与相应抑制方法，研究人员围绕这一内容展

开了大量的研究。

在不稳定燃烧仿真研究方面，主要有低阶声

学网络模型、大涡模拟（LES），以及声学有限元计

算几种主要的方法[3-4]。在低阶模型中，燃烧系统

被简化为若干个相互连接的声学单元，声单元之

间的扰动传播由传递矩阵表征[5-6]，从而实现了连

续的声速与压力场的求解。Paschereit等 [7] 采用

低阶热声网络模型方法，对旋流预混燃烧室进行

了研究。相邻声单元之间被简化为线性关系，采

用互相关方法计算获得了火焰传递函数（FTF）并
用于系统网络模型的求解计算。Kopitz等[8] 采用

低阶声学网络模型研究了环形燃烧室在不同工况

下的稳定性，并通过实验验证改进了此种低阶模

型，作为预测燃烧不稳定性的一种手段。杨甫江

等[9] 采用低阶热声网络模对钝体模型燃烧室进行

了研究，通过结合非线性火焰模型能够直接预测

极限环幅值。

随着计算流体力学（CFD）技术的发展，大涡

模拟成为了研究不稳定燃烧的一种有效手段。

Zhang等[10] 采用大涡模拟研究了不同混合燃料对

燃烧室特性的影响，总结了发生燃烧不稳定时燃

料的混合规律。Yang[11] 在对一种燃气轮机的研

究过程中通过大涡模拟获得了这种燃烧室的

FTF数据，用于研究造成 FTF中高增益的因素。

Krediet等 [12] 通过大涡模拟方法研究了旋流预混

火焰对速度扰动的非线性放热响应，并观察到随

着非线性度的增加，火焰的释热率趋于饱和。

Campa等[13-14] 提出了一种混合技术将有限元

法与传递矩阵相结合，用于分析声波在可忽略流

速的三维区域中的传播。Camporeale、Campa等[15-16]

通过三维有限元计算模拟了环形燃烧室的不稳定

燃烧特征频率，并将结果与低阶模型的结果进行

了对比，发现结果符合较好。Shaw等 [17] 的团队

在风洞中进行了实验，通过数值模拟发现：声场

集中在火焰稳定器周围，这一特征有助于描述高

频振荡燃烧过程中观察到的不对称涡旋脱落。高

贤智等[18] 对单扇区、扇形以及全环燃烧室进行了

实验和数值模拟，数值模拟预测的无量纲失稳频

率与实验结果一致。Silva等 [19] 通过将火焰描述

函数与亥姆霍兹求解器结合，用于计算旋流燃烧

室的声学特性，在振荡频率及振幅方面，数值模

拟的结果与实验结果较为一致。Nez等[20] 为了解

释某型燃烧室的阻尼特性，对这种燃烧室进行了

一系列实验。通过压力传感器检测燃烧室的声学

模态，并进行了 2D数值模拟，最后认为对阻尼率

的研究需要进行 3D数值仿真才能得到较好的

结果。

虽然国内外众多学者在低阶模型、大涡模拟

以及声学有限元计算等方面做了不同程度的研究，

但大多数研究偏向于更全面地描绘振荡燃烧的过

程，在提出更复杂的计算方法或理论模型的同时

未能兼顾计算成本。因此，本文旨在获取预测模

型燃烧室声学特征较为经济的方法。

本文通过解耦求解的方式来降低计算复杂程

度，将密度仅视为温度的函数，利用火焰传递函

数构建声学系统与火焰响应之间的关系，采用声

学有限元模拟计算 LPP燃烧室的声学特征频率，

以及在三维空间上的详细声压分布，在相应的工

况条件下与实验结果进行对比。从模型温度的不

同设置方法和在控制方程中是否考虑源项等方面
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展开研究。基于数值模拟与实验结果，总结对比

了不同的模拟方案对于 LPP燃烧室不稳定燃烧

特性的预测效果。

 1    燃烧室声学模型

本文采用声学有限元软件 COMSOL对 LPP
燃烧室模型的声学特性进行了数值模拟，所采用

的计算方法和边界条件如下所述。

 1.1   声学方程

P（x, t） ρ（x, t） u（x, t）

声学方程来源于流体方程[20]，在流动方程的

基础上对声学问题进行微小扰动假设，假设压力

、密度 、速度 等变量由一个

时均值和一个脉动值组成，即
p（x, t）= p（x）+ p′（x, t）
u（x, t）= u（x）+u′（x, t）
ρ（x, t）= ρ（x）+ρ′（x, t）

（1）

将这些变量带入流动控制方程可以得到线

性 Navier-Stokes（N-S）方程，在线性 N-S方程的基

础上忽略平均流动和黏性损失的影响，可以简化

为时域下的波动方程：

∇ ·
[
− 1
ρ0

(∇p− q)
]
+

1
ρ0c2
· ∂

2 p
∂t2
= Q （2）

ρ0 p c q

Q

式中 为密度， 为压力， 为声速， 为偶极源时

域形式， 为单极源时域形式。

p′压力脉动 可以写成频域下的复数形式：

p′（x, t）= Re
(
p（x）eiωt

)
（3）

温度、密度的脉动值也可以表示成与式（3）
相同的频域复数形式。当处理频域下的计算时，

假设系统达到稳定，即求解相应的驻波模态。不

考虑具有指向性的偶极源项，在基于无黏绝热的

假设下，此时将时域下的波动方程转化为频域下

的亥姆霍兹方程：

∇ ·
(
− 1
ρ0
∇p

)
− 1
ρ0

(
ω

c

)2

p = Qm （4）

ω Qm其中 为复角频率， 为单极源频域形式。

Qm = 0

Qm

当不考虑释热率源项，即式（4）中 时，

求解的方程为无源情况下的亥姆霍兹方程；若考

虑释热率源项，求解的方程为有源情况下的亥姆

霍兹方程，则式（4）中的 即为单极热源，通过

式（5）和式（6）定义

Qm =
αp

ρcp
iωQheat （5）

αp =
1
c

√
cp（γ−1）

T
（6）

αp cp Qheat

γ

其中 为热膨胀系数， 为比定压热容， 为体

积释热功率， 为比热容比。

n-τ本文基于 模型 [21-23] 建立火焰传递函数，通

过式（7）定义燃烧室进口处的速度脉动与燃烧室

释热率脉动之间的联系：

q′（x）
q̄（x）

=
u′（x）
ū（x）

ne−iωτ（x） （7）

q′（x） u′（x）

q（x） u（x）

n τ（x）

其中 与 分别表示释热率脉动与进口

速度脉动， 与 分别表示平均释热率与平

均进口速度， 和 分别表示增益和迟滞时间。

Qheat

将式（5）与式（6）带入式（4），通过式（7）构造

可以得到式（8）：

∇ ·
(
− 1
ρ0
∇p

)
− 1
ρ0

(
ω

c

)2

p =

iω
γ−1
ρc2

q（x）
u′（x）
u（x）

ne−iωτ（x） （8）

通过式（8）计算考虑释热率源项后的声学特

征频率。

ω = ωr+ωii ωr = 2π f f

数值模拟中的声速与密度等物性参数通过函

数设置或导入数据的形式建立。经过声学有限元

求解，获得的燃烧室声学特征频率以复角频率的

形式 给出。其中 ， 表示特征

频率。

 1.2   实验系统及数值模拟工况

 1.2.1    燃烧室模型及实验系统

在实验系统中包括进气段、燃烧室段和排气

段。进排气段的直径与燃烧室的进出口直径相当，

图 1为燃烧室段模型横截面示意图。

本文数值模拟所使用的燃烧室模型为文献 [24]
中实验所用的燃烧室。图 2为该实验系统示意图。
 

 

主级径向旋流

值班级二级旋流

值班级一级旋流

燃料喷嘴

空气进口
燃气出口

图 1    燃烧室段横截面示意图

Fig. 1    Schematic diagram of combustor cross-section
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供油系统

供气系统 整流进气 燃烧室段 冷却排气

数据采集系统 计算机

图 2    实验系统示意图

Fig. 2    Schematic diagram of experimental system
 

实验系统由进排气段、试验段以及供油、供

气系统、动态压力测量装置等构成。采用空气压

缩机供气，进气段用于整流，给燃烧室提供稳定

气流。供油系统通过油泵输送燃油，燃油在燃烧

室雾化与空气混合后燃烧。排气段设有水冷装置，

将烟气冷却后再排入烟气罐进行环保处理后排放。

在进气段尾部设有压力传感器用于测量进口总压，

燃烧室段设有动态压力传感器用于测量燃烧室内

的压力脉动，进气段尾部与排气段前端设置温度

传感器分别测量进口与燃烧室出口处的温度。

 1.2.2    实验及数值模拟工况

本文的数值模拟工况根据实验中的工况进行

设置，选取了三组进气温度每组三种油气比共计

九种工况进行了声学有限元模拟计算，并与实验

结果进行了对比。

表 1为对应实验工况的参数以及结果，图 3
显示了实验结果中燃烧室发生 CI时，振荡频率随

油气比的增加逐渐升高的趋势，并且增长幅度逐

渐减小的特点。
 
 

表 1    实验工况及结果

Table 1    Experimental conditions and results

工况 进气温度/K 出口温度/K 油气比 振荡频率/Hz

1 345 760 0.036 116

2 345 1 120 0.041 141

3 345 1 140 0.045 142

4 383 820 0.036 121

5 383 1 200 0.040 146

6 383 1 230 0.044 148

7 402 850 0.034 123

8 402 1 240 0.039 148

9 402 1 380 0.045 157
 

从图 3随油气比的变化趋势分析，随着油气

比的升高，发生 CI时的频率逐渐增大，而且在油

气比达到一定值后，CI的频率增长幅度不再明显。

这是因为随着燃烧室内的平均温度增大，高温区

声速逐渐增大，产生同一模态的波形时，声波的

波长一定，声速越大则对应的频率越大。当油气

比增大到一定值以后，由于燃烧效率等原因，温

升变缓，振荡频率增幅减缓。

 1.3   燃烧室网格及边界条件

在声学有限元计算中采用的网格为非结构四

面体网格，其中燃烧室段的轴截面网格如图 4所

示，在模型中忽略了小于所研究声波波长的微小

结构。
  

图 4    燃烧室段网格划分

Fig. 4    Meshing of combustor
 

在声学问题中网格尺寸的大小依据求解的最

大频率而定，一般取所研究最大频率对应声波波

长的 1/6～1/10[25]。
利用常温下的温度进行网格无关性验证，

五种网格数量的结果如表 2所示，网格数量达到

21万左右时结果不再变化。本文研究的频率在

1 000 Hz以内，所用网格的最大尺寸小于 40 mm，

符合要求，使用的网格数量控制在 21万左右。

燃烧室壁面采用全反射声学边界；进口与出

口采用声阻抗边界条件以模拟管道、法兰等结构

对声波传播的影响。此种边界条件允许声波通过
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150
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140
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0.044

130
125
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油气比

进气温度为345 K
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图 3    实验测得 CI频率

Fig. 3    CI frequency measured from experiment
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且声波会发生部分反射；采用三维亥姆霍兹求解

器对声学方程进行求解计算。燃烧室中温度与释

热率等数据采用 Fluent软件由雷诺平均（RANS）
方法仿真得出。此外，通过在燃烧室段添加热源

构建式（8）右端的单极源项，并研究了释热率源项

的分布形式对声学数值模拟结果的影响。

 2    结果和讨论

在求解式（4）时，需要给定物性场和源项。物

性场包括密度和声速，源项包括火焰响应特性。

在分析燃烧室燃烧不稳定特性时，通常首先希望

获得其相应工况下的固有频率，这样基本就获得

了燃烧室的声学特性。由于燃烧室燃烧时温度是

影响声速的重要参数，进而影响其声学特性。本

节先采用无源方程进行求解，温度场采用平均燃

烧温度简化和 CFD温度场两种方式；然后导入

CFD释热率和时间迟滞特性场构建亥姆霍兹方

程源项进行计算。

 2.1   无　源

 2.1.1    平均温度场

由于温度会影响声速，在进行燃烧室声学特

性评估时，必须考虑计算域的温度特征。最简洁

的方式是采用燃烧室出口平均温度设置为燃烧区

和排气段的温度场；采用进气温度设置进口段温

度场。两者之间简化为阶跃函数形式过渡，形成

图 5的模型内介质温度分布。

模型中旋流器出口平面之前的介质温度设为

进气温度。燃油在回流区与空气充分混合后燃烧，

由于各工况下的冷态流场中回流区的位置大致相

同，所以取回流区的中心截面作为高温区的近似

起始截面。火焰筒外侧流道的冷流体通过掺混孔

进入火焰筒内侧与燃气掺混，将燃烧室出口的平

均温度作为模型的高温区温度，在高温区与低温

区之间采用 2阶连续导数平滑过渡。

表 3为工况 1～工况 9的实验结果与数值模

拟结果对比，图 6为两者结果的趋势对比示意图。

从误差分析可以看出，数值模拟得出的特征

频率均比实验结果偏高。产生这一结果的原因是：

数值模拟中将火焰筒外腔空间的温度也设置成与

 

表 2    网格无关性验证结果

Table 2    Grid independence verification results

网格数量/104 1阶频率/Hz 2阶频率/Hz 3阶频率/Hz

11 96.804 189.35 278.01

16 96.803 189.35 278

21 96.801 189.32 277.95

26 96.801 189.32 277.95

30 96.801 189.32 277.95

 

表 3    无源平均温度场模拟与实验结果

Table 3    Simulation and experimental results of mean

temperature field without source term

工况编号
特征频率/Hz

误差/%
实验 模拟

1 116 130.6 12.6
2 141 147.55 4.6
3 142 148.18 4.4
4 121 136.78 13.0
5 146 153.73 5.3
6 148 155.05 4.8
7 123 139.44 13.4
8 148 156.43 5.7
9 157 162.43 3.5
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图 5    以阶跃函数设置模型温度

Fig. 5    Setting model temperature by step function
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0.040

140
135

0.044

130
125

0.048

120
115

频
率

/H
z

油气比

进口温度为345 K, 均匀温度结果
进口温度为345 K, 实验测量结果
进口温度为383 K, 均匀温度结果
进口温度为383 K, 实验测量结果
进口温度为402 K, 均匀温度结果
进口温度为402 K, 实验测量结果

图 6    无源平均温度场模拟与实验结果对比

Fig. 6    Comparison between simulation and experimental results

of mean temperature field without source term
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燃烧区相同的平均温度，而实际这个夹层的温度

比进气温度高，但是比排气温度低。另外排气段

设置水冷系统，所以实际排气段温度也会较燃烧

室出口温度低。这两个原因导致高估了整场温度，

从而导致了数值模拟结果偏高。而这种高估平均

温度的情况在较低油气比工况下影响更大，所以

最大的误差出现在较低油气比工况，最高达到了

13.4%。

 2.1.2    CFD温度场

采用均匀温度场计算的最大误差仍有 13%，

说明忽略了温度分布细节对计算结果的影响较大。

为此将 CFD计算获得的燃烧室内温度场导入方

程求解。

由于压力声学中所采用的控制方程为频域下

的亥姆霍兹方程，瞬态项不影响结果，所以采用

稳态 RANS模拟燃烧室内的燃烧过程，来获得燃

烧流场各参数的详细空间分布。

RANS模拟中的边界条件根据实验中燃烧室

进口雷诺数、进气温度和供油量给出。为了校核

数值仿真结果，将 PIV（粒子图像测速法）测量的

冷态流场特征[20] 和 RANS计算结果进行对比，图 7
为距旋流器出口平面不同距离纵截面中心轴线上

归一化轴向速度沿径向的分布对比，其中 X表示

轴向截面位置，U/Umax 表示归一化轴向速度，Y表

示径向位置。结果表明 RANS模拟的流场特征与

实验测的流场特征基本一致：在轴线两侧靠近旋

流器出口的位置出现对称的峰值，这一区域为主

级旋流与值班级旋流共同形成的旋流锥面，轴向

速度较大。随着轴向位置的增加，旋流的作用越

来越弱，峰值越来越缓。RANS数据中回流区轴

线上的速度较 PIV数据略微靠近旋流器平面，是

因为 RANS计算模型中没有加入实际的燃油喷嘴

结构，在文氏管处的旋流模拟效果受到影响，减弱

了整体的旋流效果，导致轴线上回流区前移。
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图 7    PIV测量与 RANS计算冷态流场轴向速度分布

Fig. 7    Axial velocity distribution of cold flow field from PIV measurements and RANS calculation
 

Td

以上述冷态流场为基础，采用离散相模型

（DPM）模拟燃油的喷注和雾化。将获得的 RANS

燃烧流场模拟结果通过数据处理程序转换为能够

插值导入声学有限元软件的数据格式，形成了

CFD中燃烧流场网格与声学计算网格的数据匹

配方案。图 8为工况 2下 CFD与声学网格匹配

的温度数据示意图，图中色谱表示无量纲温度

（下标 d表示无量纲 dimensionless）。

p

图 9为工况 1～工况 3条件下 LPP燃烧室 1

阶特征频率数值模拟结果，其中符号 表示声压，

单位 Pa。从声压等值面的分布规律来看，在实验

油气比范围内，LPP燃烧室 1阶特征频率均为轴

向振型。在值班级、主级旋流器与火焰筒外流道

孔处的声压分布相较于燃烧室进出口处更为复

杂；在轴向上、切向以及径向上均有声压细致的
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Td

图 8    无量纲温度

Fig. 8    Dimensionless temperature

航空动力学报 第 39 卷

20220250-6



分布情况，这说明模型的结构是声压分布的重要

影响因素，同时说明三维声学有限元计算能够很

好地模拟出复杂结构中的声压分布情况。

表 4和图 10为数值模拟结果与实验结果的

对比分析，其中最大误差为 5%，结果比均匀温度

场更接近实验结果。随着油气比升高，相对误差

降低。

 2.2   有　源

式（8）的源项包含了火焰响应特性：释热率、

速度扰动、迟滞时间和增益。其中释热率和迟滞

时间考虑为场标量，速度扰动和增益采用简化处

理。在实际的声学系统中，燃烧反应区是一个分

布声源项，在本研究中释热率作为稳态数据导入，

释热率以及声场的计算是解耦的。

通过 CFD获得的燃烧流场来导入释热率分

rd τd

布、温度分布和迟滞时间空间分布。图 11和图 12

分别为工况 2条件下 CFD与声学网格匹配的无量

纲反应速率 以及无量纲迟滞时间 场分布云图。

其中无量纲反应速率数据通过 CFD计算直

接获得，无量纲迟滞时间则通过间接计算获得。

迟滞时间为扰动从燃烧室进口传递到反应区的时

间，包含对流迟滞、雾化迟滞以及燃烧迟滞。其

中燃烧迟滞时间一般在 10−3～10−4 s量级，雾化迟

滞时间在 10−3 s量级，对流迟滞时间在 10−2 s量级。

由于对流发生的同时，雾化过程也在发生，且对

流迟滞时间远大于雾化与燃烧的迟滞时间，通常

 

表 4    无源详细温度场模拟与实验结果

Table 4    Simulation and experimental results of detailed

temperature field without source term

工况编号
特征频率/Hz

误差/%
实验 模拟

1 116 119.07 2.6

2 141 143.19 1.60

3 142 144.8 2.0

4 121 126.67 4.7

5 146 147.9 1.3

6 148 149.79 1.2

7 123 128.71 4.6

8 148 150.01 1.4

9 157 152.77 2.7
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0.96

0.94
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(a) 油气比为0.036, 特征频率为(119.07+0.92i) Hz

1.04

1.02

1.01

0.99

0.98

p/Pa

(b) 油气比为0.041, 特征频率为(143.19+1.17i) Hz

1.04

1.02

1.00

0.99

0.97

p/Pa

(c) 油气比为0.045, 特征频率为(144.8+1.18i) Hz

图 9    1阶纵向振型声压等值面

Fig. 9    Sound pressure iso-surface of the first order

longitudinal mode
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图 10    无源详细温度场模拟与实验结果对比

Fig. 10    Comparison between simulation and experimental

results of detailed temperature field without source term
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可以将总迟滞时间近似为燃料从喷注点射出运行

至反应区的时长。基于其他学者的研究[26-27]，本

文只计算对流迟滞时间。

u′（x）/u（x）

n

u′（x）/u（x）

n =

计算中进行了特征频率的直接求解和通过频

域接口进行扫频计算两种分析，两者得到的 1阶

模态频率均与表 3相同。说明在解耦情况下，声

源项不影响频率结果。但是声源项会影响声压值。

然而源项中的燃烧室入口速度脉动

和释热率增益 不能通过 RANS稳态法给出。为

此，本文将这两个参数简化为两个标量，采用实

验中获得的声压级作为目标进行优化。图 13为

工况 2条件下在频域研究中通过扫频方式确定的

燃烧室特征频率。当速度脉动幅值

为 0.5，增益 1，其在 143.18  Hz处的声压级

（sound pressure level，SPL）与试验结果一致。事

实上，这两个标量的选取，只影响声压级，不影响

特征频率。

u′（x）/u（x）

n

n

图 14为不同速度脉动幅值 与增

益 对应的声压级响应规律。计算结果显示：增

益在 0.1～1.9的范围内增加的过程中，燃烧室模

型内的声压级增加且增长幅度逐渐减小，速度脉

动幅值在 0.1～0.9范围内也有相似的规律。说明

随着火焰传递函数中的增益 与速度脉动幅值

u′（x）/u（x）的增加，燃烧室内的振荡强度增加。

由于采用的压力声学模型是经过线性化理想处理

的，未包含非线性声学效应，所以图 14中未出现

极限环状态。

 3    结　论

本文基于解耦求解的方式，利用火焰传递函

数联系声学与燃烧系统，相比较于耦合求解的方

式大大降低了求解的复杂程度，利用数值模拟分

析了 LPP燃烧室的不稳定燃烧特征频率，通过将

不同模拟方案的结果与实验结果进行对比，得出

以下结论：

1） 在不考虑源项时，采用均匀温度场方案获

得的燃烧室特征频率随油气比变化的规律与实

验结果相同，在部分高油气比工况下预测误差在

可接受范围内，相比较采用 RANS温度场的方案，

简化了求解的过程但结果整体误差较大，精度

不高。

2） 在无源模拟中，采用 RANS数值模拟的三

维温度场导入频域方程进行求解，在各工况下均

可以获得较高精度的特征频率模态，主频误差均

小于 5%，相比均匀温度场方案虽然计算方式复杂，
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图 11    无量纲反应速率

Fig. 11    Dimensionless rate of reaction
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图 12    无量纲迟滞时间

Fig. 12    Dimensionless delay time
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图 13    不同频率声压级响应

Fig. 13    Sound pressure level response at different frequencies
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但结果精度较高。

3） 通过 RANS计算中获得的温度场、释热率

和迟滞时间 3个场导入频域方程，并构建源项。

计算获得的主频与只导入温度场的无源方程主频

一致。说明在解耦求解方式下计算声场时，只有

温度场会影响燃烧室固有模态，而释热率以及迟

滞时间形成的分布式声源项在解耦求解方式下对

固有频率没有影响。

4） 从预测振荡主频的角度来说，在获得较高

精度结果的前提下，只需将 RANS温度场导入无

源项的频域方程求解即可。从预测声压分布的角

度来说，源项可以反映声压级的变化，通过设置

正确的火焰响应特征，能够求解燃烧室内的声压

级场分布，从而对振荡燃烧的触发和形成提供了

分析方法。
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